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1. 서서    론론

극초음속 비행과 재진입에 대한 관심도가 커짐에 따라 전 

세계에서 재진입 단계에서의 비행 안전과 재진입의 상용화에 

필요한 기술을 개발하고 있다[1]. 최근 누리호 비행의 성공으

로 국내에서 발사체에 재진입 비행체 탑재를 통해 우주비행

체의 재진입 성능을 검증하고자 하는 연구가 증가하고 있다. 
이러한 연구의 재진입 비행체 성능 해석 및 분석 단계에서 

상대적으로 비용 및 공간적 제한이 적게 요구되는 특징으로 

인해 최근 수십 년 동안 CFD(Computational Fluid Dynamics) 
해석이 점점 더 많이 사용되고 있다[2]. 재진입 비행체는 고

도 100 km 부근의 고고도에서 재진입 비행을 시작하여, 하강

하는 동안 각각 다른 상태를 가진 기체층을 통과하며, 고도 

약 30 km까지 비행하여 낙하산 사출 전까지를 재진입 구간으

로 본다. 재진입 초기 속도는 약 마하수 40의 매우 높은 속도

에서 점점 감소하게 되는데, 이때 마하수 약 2-5의 Transitional 
Regime에 도달한다. 속도에 따라 비행체가 받는 환경은 변한

다. 높은 마하수에서는 전방 충격파 이후 극심한 열 환경을 

겪으며 비행체 벽면에 가해지는 열이 지배적으로 작용한다. 
이때 높은 열로 인해 낮은 고도에서 발생하지 않는 화학반응

이 발생한다. 여기서 다양한 이온화 반응이 발생하는데, 이때 

병진 및 회전 에너지와 진동 에너지가 다른 비평형 상태가 

된다. Fig. 1에서 나타나듯이, 높은 속도에서 질소 및 산소의 

해리가 발생하는데, 이러한 이온화는 마하수 9 정도에서 평형 

상태가 되며 일어나지 않게 된다[3-5]. 다양한 화학반응 및 이

온화로 발생하는 열로부터 비행체를 보호하기 위해 

TPS(Thermal Protection System)가 설계되어야 한다.
극초음속 재진입 비행에 대한 이론적이고 실험적인 연구는 

1950년 이후 활발하게 이루어져 왔다. 재진입 비행체의 극초

음속 단계에서의 CFD 연구는 다양하게 진행되었는데, Liever 
등[6]은 화성 대기 진입 탐사선 Beagle 2의 Continuum Flow 
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Fig. 1 Trajectories of various re-entry vehicles 
                            through Earth’s atmosphere

Regime에서 공력해석을 예측하는 연구를 진행했고 Lee[7]는 

무딘 물체에 대하여 극초음속 단계의 화학반응 발생을 고려

한 공력가열을 예측하는 연구를 하였다. Roncioni 등[8]은 유

럽 Intermediate Experimental Vehicle(IXV)의 고고도 공력가열

과 극초음속 재진입에서 고온기체 반응의 영향에 관한 연구

를 진행하였다. Fujino and Ishikawa[9]는 재진입 비행체에 자

기장을 적용하여 화학반응으로 이온화된 플라즈마 유동에 대

하여 높은 열에 의한 비행체의 가열량을 감소시키는 CFD 연

구하였다. Mathews and Shefeeque[10]는 고고도의 극초음속에

서 아폴로 재진입 비행체 주변 열유동장을 해석하여 고도 및 

속도에 따른 재진입체 표면에 가해지는 열을 분석하였다. 국

내에서는 Lee and Park[11]이 뭉뚝한 형상의 노즈 반지름이 

비평형 흐름에서 공력가열에 미치는 영향을 연구하였다. Kim 
등[12]은 Navier-Stokes 코드를 이용하여 저궤도 재진입 비행

체 주변의 공력해석 연구를 수행하였고 Kang 등[13]은 재진입 

비행체 열유동장의 고온반응기체 효과에 대하여 연구하였다.
한편 Transitional Regime에서는 마하수 9 이상의 극초음속 

대기조건과는 다르게 열 환경이 비행체에 미치는 영향은 매

우 적으며 비행체 후류가 비행에 지대한 영향을 미친다. 비행

체의 후류의 불안정한 유동은 재진입 비행체의 자세나 궤도

에 영향을 주게 되어, 재진입 비행체의 설계 단계에서 생존성 

및 안정성을 위하여 반드시 고려되어야 한다. Ivanovich 등[14]
은 Transitional Regime에서 로컬 엔지니어링 기법을 통한 공

기역학적 특성 연구를 진행하였고 Metha[15]는 낮은 마하수에

서 다양한 재진입 비행체의 후류 유동장을 분석하고 압력계

수를 통한 안정성 연구를 하였다. Schneider[16]는 층류-난류의 

천이가 재진입체와 행성 탐사선에 미치는 영향과 Transitional 
Regime의 비행체 후방 가열의 영향성에 대하여 연구를 진행

하였다. Komurasaki and Candler[17]는 RANS(Reynolds Average 
Navier Stokes) 방정식을 사용하여 소성(Ablating) 재진입 비행

체에 대한 낮은 레이놀즈수로 인한 Transition 현상의 공력해

석을 진행하였다. Yang 등[18]은 받음각에 따른 재진입 비행

체 주변 유동장을 예측하고 시간에 따른 피치각의 진동과 피

칭모멘트의 계산을 통해 재진입 비행체의 형상 최적화를 진

행하였다. 이러한 연구를 바탕으로, 고고도 극초음속 단계에

서 화학반응을 고려한 공력가열 및 열유동장 해석뿐만 아니

라 낮은 마하수의 Transitional Regime에서의 유동장 해석을 

통해 안정성을 확보하여 안전한 재진입을 지향하는 연구가 

필요하다.
본 연구에서는 재진입 비행체의 재진입 궤도에서 저고도 

Transitional Regime에 대하여 비행체 전방 충격파의 영향성과 

비행체 후방의 불안정한 유동을 가지는 환경에 대한 해석을 

수행하였다. 비행체 전방 속도, 온도, 압력, 비행체 표면 열유

속, 그리고 후방의 유동 형태를 비교하여 Regime의 특성을 확

인하였다.

2. 지지배배  방방정정식식

본 연구에서 분석하고자 하는 고도 100 km 이하의 고고도

에 대한 공력해석을 위해서 희박한 기체의 효과를 고려하여야 

한다. 그러나 연속체를 가정한 Navier-Stokes 방정식을 근사적

으로 적용 가능함에 대한 타당성이 이전 연구에서 분석되었다

[12]. 기체의 연속성에 대하여 판단이 가능한 무차원수인 

Knudsen Number가 0.1 이하여야 Navier-Stokes 방정식의 적용

이 가능하다. Knudsen Number는 고도의 상승에 따라 선형적으

로 증가[19]하는데, 고도 100 km에서 대기의 Knudsen Number
가 약 0.01로 나타나 고도 100 km 이하의 비행 영역에서는 

Navier-Stokes 방정식의 적용에 대한 타당성을 확인하였다.
이를 통해 고고도에서 극초음속으로 재진입을 하는 비행체

의 유동장 해석을 위하여 3차원 압축성 Navier-Stokes 방정식

을 지배방정식으로 하였다. 이는 압축성 효과와 점성을 고려

할 수 있고 대기권의 공기 흐름을 정확하게 모사할 수 있는 

특징이 있다.
극초음속 유동에서 단일기체에 대한 Navier-Stokes 방정식

을 고온반응기체 효과를 고려하기 위하여 혼합기체로 확장한 

지배방정식을 사용하였다. 그에 앞서, 단일기체의 질량 보존

방정식은 다음과 같이 표현한다.







   (1)
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수행하였다. 비행체 전방 속도, 온도, 압력, 비행체 표면 열유

속, 그리고 후방의 유동 형태를 비교하여 Regime의 특성을 확

인하였다.

2. 지지배배  방방정정식식

본 연구에서 분석하고자 하는 고도 100 km 이하의 고고도

에 대한 공력해석을 위해서 희박한 기체의 효과를 고려하여야 

한다. 그러나 연속체를 가정한 Navier-Stokes 방정식을 근사적

으로 적용 가능함에 대한 타당성이 이전 연구에서 분석되었다

[12]. 기체의 연속성에 대하여 판단이 가능한 무차원수인 

Knudsen Number가 0.1 이하여야 Navier-Stokes 방정식의 적용

이 가능하다. Knudsen Number는 고도의 상승에 따라 선형적으

로 증가[19]하는데, 고도 100 km에서 대기의 Knudsen Number
가 약 0.01로 나타나 고도 100 km 이하의 비행 영역에서는 

Navier-Stokes 방정식의 적용에 대한 타당성을 확인하였다.
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극초음속 유동에서 단일기체에 대한 Navier-Stokes 방정식
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방정식은 다음과 같이 표현한다.
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여기서 는 혼합기체의 밀도, 는 j-방향의 질량 평균 속도
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3. 수수치치해해석석  기기법법

3.1 해해석석  기기법법

본 연구에서는 재진입 비행체 주위 극초음속 유동에서 밀

도 기반 압축성 Navier-Stokes 코드를 이용하여 다양한 종류의 

화학종 반응을 효율적으로 다룰 수 있는 CFD-FASTRAN을 사

용하였다[20]. 유동성을 계산하기 위한 Implicit Roe’s Solver는 

충격파와 점성 경계층을 정확하게 포착하기 위하여 사용하였

다. 충격파 부근의 단조성을 유지하기 위하여 2차 재구성 기

법과 플럭스 제한자(Limiter)로 Van Leer 모델을 사용하였고, 
난류 모델로는  SST 모델을 사용하였다. 시간 이산화 

기법은 Backward Euler를 사용하였다.

3.2 해해석석  모모델델  및및  경경계계조조건건

본 연구에서 사용한 해석 모델은 KRC(Korean Re-entry 
Capsule)로, JAXA의 Hayabusa Re-entry Capsule을 바탕으로 설

계한 모델이며 그 형상은 Fig. 2와 같다. 비행체 지름은 400 
mm, Fore-body Shell Angle은 34.6˚로 설계하였다. 격자의 전방 

및 후방 경계는 각각 비행체의 축 방향 길이(D)의 1D, 8D이

며 상하 경계는 5D로 설정하였다. Fig. 3와 같이 실제 형상의 

절반 부분을 이용하여 축 대칭 격자를 생성하였으며, Wall로
부터 최소 격자 Spacing을 10-4 m로 하여 격자를 집중하여 비
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Fig. 2 KRC configuration

Fig. 3 Grid system and boundary conditions

행체 전방 충격파 및 후류 유동의 해석 결과를 정확하게 하

였다[22]. 비행체 표면은 Adiabatic, Non-slip, Non-catalytic, 0.8
로 고정된 Emissivity 값을 가지는 Wall로 하였다. 아래의 축 

대칭은 Symmetry, 전방과 후방 외곽에 Inflow-Outflow의 경계

조건을 주었다. 비행체 전방에서 비행체 표면과 충격파의 거

리는 마하수가 커질수록 매우 근접하게 되고, 이때 전방 경계

를 최소화함으로써 해석 결과에 영향을 적게 미치는 격자수

를 줄였다. 해석에 사용된 비행 데이터는 Table 1에 나타내었

고, 저고도 유동 특성을 고고도의 유동 특성과 비교하기 위하

여 가장 높은 Peak Heat flux 값을 가지는 고도 53 km의 비행 

데이터를 사용하였다. 초기 Vibrational Temperature는 동일하

게 300 K으로 설정하였다.

3.3 화화학학반반응응  모모델델

극초음속 단계에서 화학반응을 고려하기 위해 5종류의 화

학종(N2, O2, N, O, NO)으로 구성된 혼합기체를 사용하였다. 
높은 고도에서는 이온화 반응도 중요한 역할을 할 수 있지만, 
정체점에서의 온도가 약 9,000 K보다 작을 때 이온화 반응에 

의한 효과는 무시할 수 있는 수준으로 작은 것으로 나타났다

[23]. 화학종들의 각각 질량분율(Mass Fraction)을 Table 2로 나

타내었다. 재진입 궤도에서 기체의 화학반응에 의한 효과를 

고려[24]하기 위해 Table 3와 같이 17단 다단 화학 반응식을 

사용하였다.
화학적 평형을 나타내기 위하여 화학 반응식을 다음과 같

이 계산한다.

   ↔   (7)

   (8)

Alt.
(km)

Velocity
(m/s)

Mach
Number

Temperature
(K)

Pressure
(Pa)

Reynolds
Number

53 9756.02 29.83 265.05 51.8668 50,457
35 2287.84 7.42 237.05 558.924 150,340
33 1,361.11 4.47 231.45 748.228 124,340
32 987.49 3.26 228.65 868.019 106,580
31 681.98 2.26 227.65 1,008.23 86,013
30 444.96 1.47 226.65 1,171.87 65,627

Table 1 Flight conditions

Species N2 O2 N NO O
Mass fraction 0.747 0.25 0.001 0.001 0.001

Table 2 Species mass fraction

Reaction      (K)
O2 + O ↔ O + O + O 1.0 × 1022 -1.5 59,500
O2 + N ↔ O + O + N 1.0 × 1022 -1.5 59,500

O2 + NO ↔ O + O + NO 2.0 × 1021 -1.5 59,500
O2 + O2 ↔ O + O + O2 2.0 × 1021 -1.5 59,500
O2 + N2 ↔ O + O + N2 2.0 × 1021 -1.5 59,500
N2 + O ↔ N + N + O 3.0 × 1022 -1.6 113,200
N2 + N ↔ N + N + N 3.0 × 1022 -1.6 113,200

N2 + NO ↔ N + N + NO 7.0 × 1021 -1.6 113,200
N2 + O2 ↔ N + N + O2 7.0 × 1021 -1.6 113,200
N2 + N2 ↔ N + N + N2 7.0 × 1021 -1.6 113,200
NO + O ↔ N + O + O 1.1 × 1017 0.0 75,500
NO + N ↔ N + O + N 1.1 × 1017 0.0 75,500

NO + NO ↔ N + O + NO 1.1 × 1017 0.0 75,500
NO + O2 ↔ N + O + O2 5.0 × 1015 0.0 75,500
NO + N2 ↔ N + O + N2 5.0 × 1015 0.0 75,500

N2 + O ↔ NO + N 1.8 × 1014 0.0 38,400
NO + O ↔ O2 + N 2.4 × 109 1.0 19,220

Table 3 Constants employed in Arrhenius equation for calculating 
               forward reaction rate coefficients [22]
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Fig. 2 KRC configuration

Fig. 3 Grid system and boundary conditions
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N2 + O ↔ N + N + O 3.0 × 1022 -1.6 113,200
N2 + N ↔ N + N + N 3.0 × 1022 -1.6 113,200

N2 + NO ↔ N + N + NO 7.0 × 1021 -1.6 113,200
N2 + O2 ↔ N + N + O2 7.0 × 1021 -1.6 113,200
N2 + N2 ↔ N + N + N2 7.0 × 1021 -1.6 113,200
NO + O ↔ N + O + O 1.1 × 1017 0.0 75,500
NO + N ↔ N + O + N 1.1 × 1017 0.0 75,500

NO + NO ↔ N + O + NO 1.1 × 1017 0.0 75,500
NO + O2 ↔ N + O + O2 5.0 × 1015 0.0 75,500
NO + N2 ↔ N + O + N2 5.0 × 1015 0.0 75,500

N2 + O ↔ NO + N 1.8 × 1014 0.0 38,400
NO + O ↔ O2 + N 2.4 × 109 1.0 19,220

Table 3 Constants employed in Arrhenius equation for calculating 
               forward reaction rate coefficients [22]
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Fig. 4 Mach number of OREX at 63 km condition

여기서 은 화학반응 속도, 는 Chemical Reaction Rate 

Constant이다. [A]는 화학종 A의 몰농도이고 m과 n은 반응식

의 계수와 상관없이 실험적으로 구해진다. 이를 통해 정반응

과 역반응의 속도가 같아지는 평형 상태를 만드는 평형상수 

K는 다음과 같다.

 




 
(9)

여기서 은 정반응 속도 계수, 는 역반응 속도 계수이다. 
평형상수 K의 값이 열에너지 등의 원인으로 다른 값이 되면 

화학적 비평형 상태가 된다[25].
흐름의 열적 비평형을 계산하기 위하여 Park[26]의 Two 

Temperature Model을 사용하였다. 반응 속도 계수는 Arrhenius 
방정식을 이용하여 모델링되었다. Table 3에서 는 

Pre-exponential Factor, 는 Temperature Exponent, 그리고 

는 Activation Energy를 나타낸다.

3.4 해해석석기기법법  검검증증

극초음속 유동의 수치해석 기법을 검증하기 위하여 지구 

재진입 비행체인 OREX 형상으로 전산해석을 수행하였다. 
63.6 km, 67.66 km, 71.73 km에 대해 유동의 속도를 비교하였

다. 2D-axisymmetric을 사용해 약 25,000개의 격자를 생성했으

며, 경계조건으로는 Inflow-outflow, Extrapolated Outlet, Wall 조
건을 사용하였다. Wall의 경계조건으로는 Emissivity 0.8을 적

용했다. Fig. 4는 Symmetry에서의 속도 분포를 나타낸다. 이전 

연구[3]의 전산해석 결과를 Reference로 하여 본 연구와 충격

파의 Stand-off distance 및 속도가 일치하는 결과가 나타났으

Fig. 5 Contour of KRC at 35 km, M = 7.42
                              (Pressure, temperature)

며, 이를 통해 해석기법에 대한 신뢰성을 확보하였다.

4. 공공력력해해석석  결결과과

본 연구에서는 재진입 비행체의 전방 및 후방의 유동 특성

을 분석하기 위해 KRC 형상에 대하여 고도에 따른 비행 데

이터와 압력 등 대기조건에 따라 해석을 수행하였다. 고도에 

따른 전방 충격파 및 후류의 형태의 변화, 재진입 비행체에 

가해지는 열과 압력을 분석했다.
Fig. 5는 고도 35 km의 비행체 주변 유동에 대한 마하수, 

압력, 온도의 분포를 나타내었다. KRC 재진입 비행체 전방에

서 높은 마하수로 인해 전방 충격파가 형성되는 것을 확인하

였다. 전방 충격파를 지난 유동은 Stagnation Line 방향으로 이

동하며, 비행체 후방에서 재순환되는 유동의 특성을 확인하여 

재진입 비행체의 저고도 유동의 특징을 확인하였다.
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Fig. 7 Variation in Mach number along the stagnation line 
                  at different altitudes

4.1 정정체체선선에에서서의의  유유동동  특특성성

Fig. 6는 각각 다른 고도에서 재진입 비행체 전방의 충격파 

형태를 나타내었다. 마하수가 높아질수록 충격파가 비행체 가

까이 나타남을 확인할 수 있다. 충격파가 발생한 지점을 Fig. 
7에 비행체 전방 정체선에 따른 마하수의 변화로 나타냈다. 
고도 35 km에서는 충격파의 발생 지점이 비행체로부터 30 
mm 지점이지만, 고도 31 km에서는 비행체로부터 80 mm 지

점으로 나타났다. Mach Number 1.47인 고도 30 km에서는 충

격파가 180 mm 지점부터 발생하며, 충격파 이후 감속이 다른 

고도에 비해 작다. 이는 천음속에 가까워지는 고도 30 km에

서는 충격파의 세기가 다른 고도에 비해 약하므로 충격파 이

후 유동의 변화가 작기 때문이다. 위치에 대한 마하수 변화 

()를 Table 4에 나타냈다. 극초음속 단계의 고도 53 
km에서는 약 -24.781 m-1의 감소율을 보였다. 초음속 부근의 

고도 35 km에서 약 -2.6615 m-1, 고도 30 km에서 약 -0.0394 
m-1으로 약 67배 차이 나는 것을 확인하였다. 이는 마하수의 

차이로 인해 충격파의 세기가 달라 감속의 차이가 발생한 것

으로 판단된다. 고도 35 km에서는 충격파로 인해 매우 급격

하게 마하수가 감소함에 비해, 고도 30 km에서는 완만한 감

소율을 확인할 수 있다.
Fig. 8은 각각 다른 고도에서 재진입 비행체 전방의 중심축 

선을 따라 온도 및 압력의 변화를 나타냈다. 유동의 높은 운

동에너지는 열에너지로 변환되어 비행체 앞에 충격파를 형성

한다. 속도가 빠를수록 온도의 상승량은 더욱 크게 된다. 고

도 30 km에서는 충격파 이후 온도가 324 K으로 비행체 주변 

Altitude 
(km) 30 31 32 33 35 53

Stand-off 
dist. (mm) 180 80 58 39 30 22
  

(-m-1) 0.0394 0.2192 0.5848 1.1152 2.6615 24.781
Max 

trans-rot.
temp. (K)

364 723 1,603 3,607 7,793 51,560

Max vib. 
temp. (K) 320 440 655 910 2,302 26,983
Max pres. 

(Pa) 3,867 7,099 12,207 19,492 39,885 60,488

Table 4 Flow characteristic at symmetry line

(a) 30 km, M = 1.47 (b) 31 km, M = 2.26 (c) 33 km, M = 4.47 (d) 35 km, M = 7.42 (e) 53 km, M = 29.83

Fig. 6 Bow shock wave in front of KRC at different altitudes
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Fig. 7 Variation in Mach number along the stagnation line 
                  at different altitudes

4.1 정정체체선선에에서서의의  유유동동  특특성성

Fig. 6는 각각 다른 고도에서 재진입 비행체 전방의 충격파 

형태를 나타내었다. 마하수가 높아질수록 충격파가 비행체 가

까이 나타남을 확인할 수 있다. 충격파가 발생한 지점을 Fig. 
7에 비행체 전방 정체선에 따른 마하수의 변화로 나타냈다. 
고도 35 km에서는 충격파의 발생 지점이 비행체로부터 30 
mm 지점이지만, 고도 31 km에서는 비행체로부터 80 mm 지

점으로 나타났다. Mach Number 1.47인 고도 30 km에서는 충

격파가 180 mm 지점부터 발생하며, 충격파 이후 감속이 다른 

고도에 비해 작다. 이는 천음속에 가까워지는 고도 30 km에

서는 충격파의 세기가 다른 고도에 비해 약하므로 충격파 이

후 유동의 변화가 작기 때문이다. 위치에 대한 마하수 변화 

()를 Table 4에 나타냈다. 극초음속 단계의 고도 53 
km에서는 약 -24.781 m-1의 감소율을 보였다. 초음속 부근의 

고도 35 km에서 약 -2.6615 m-1, 고도 30 km에서 약 -0.0394 
m-1으로 약 67배 차이 나는 것을 확인하였다. 이는 마하수의 

차이로 인해 충격파의 세기가 달라 감속의 차이가 발생한 것

으로 판단된다. 고도 35 km에서는 충격파로 인해 매우 급격

하게 마하수가 감소함에 비해, 고도 30 km에서는 완만한 감

소율을 확인할 수 있다.
Fig. 8은 각각 다른 고도에서 재진입 비행체 전방의 중심축 

선을 따라 온도 및 압력의 변화를 나타냈다. 유동의 높은 운

동에너지는 열에너지로 변환되어 비행체 앞에 충격파를 형성

한다. 속도가 빠를수록 온도의 상승량은 더욱 크게 된다. 고

도 30 km에서는 충격파 이후 온도가 324 K으로 비행체 주변 

Altitude 
(km) 30 31 32 33 35 53

Stand-off 
dist. (mm) 180 80 58 39 30 22
  

(-m-1) 0.0394 0.2192 0.5848 1.1152 2.6615 24.781
Max 

trans-rot.
temp. (K)

364 723 1,603 3,607 7,793 51,560

Max vib. 
temp. (K) 320 440 655 910 2,302 26,983
Max pres. 

(Pa) 3,867 7,099 12,207 19,492 39,885 60,488

Table 4 Flow characteristic at symmetry line

(a) 30 km, M = 1.47 (b) 31 km, M = 2.26 (c) 33 km, M = 4.47 (d) 35 km, M = 7.42 (e) 53 km, M = 29.83

Fig. 6 Bow shock wave in front of KRC at different altitudes
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Fig. 8 Variation in total temperature and pressure 
               along the stagnation line at different altitudes

  Fig. 9 Variation in trans-rotational temperature and vibrational 
              temperature along the stagnation line at different altitudes

대기의 온도보다 약 100 K 상승하는 반면, 고도 35 km에서는 

충격파 이후 2,627.13 K에 도달하여 약 2,390 K 상승함을 확

인하였다. 고도 53 km에서는 26,948 K으로 약 26,700 K의 큰 

상승량을 보였다. 이는 기체가 충격파를 통과한 후 높은 마하

수의 운동에너지가 열에너지로 전환되어 급격한 온도 상승을 

일으키기 때문이다.
Fig. 9는 고도에 따른 열적 비평형을 확인하기 위하여 

Trans-rotational 온도와 Vibrational 온도를 나타냈다. 최대 

Trans-rotational 온도가 Vibrational 온도보다 크게 나타나며[27], 
이를 Table 4에 나타내었다. 두 온도 최댓값의 차이는 고도가 

높아질수록 커지는 것을 확인하였다. 이를 통해 재진입 비행

체의 CFD에서 열적 비평형 모델의 필요성이 분명히 보이는 

것을 확인하였다.
압력의 변화는 온도 변화와 유사하게 충격파를 지나며 압

Fig. 10 Variation in the mole fraction of N2 and O2 
                 along the stagnation line at different altitudes

Fig. 11 Variation in the mole fraction of N, O, and NO  
           along the stagnation line at different altitudes

력이 크게 증가한다. 그러나 충격파 이후 온도가 감소하는 온

도 변화와는 다르게 재진입 비행체로 가까워질수록 압력이 

증가하여 Stagnation Point에서 가장 높은 압력이 발생한다. 이
는 비행체가 충격파를 통과한 이후에도 압력 파동이 계속해

서 생성되는데, 이 압력 파동이 비행체 주변에서 중심으로부

터 방사형으로 전파되어 비행체 주변의 압력이 계속해서 상

승하기 때문이다. 비행체가 더 빠른 속도로 재진입한다면 압

력 파동은 더 빠르게 확산하여 압력이 더 상승하게 된다.
고도에 따라서 충격파 이후 화학종 5종의 분포를 조사하여 

화학 반응의 영향성을 확인하였다. Fig. 10은 고도 53 km, 35 
km, 32 km에서 정체선을 따라 분자 질소와 산소의 질량 분율

을 나타내었다. 고도 53 km에서는 높은 온도로 인한 분자의 

해리가 발생하였다. 산소 분자의 해리 온도가 상대적으로 낮

아 완전하게 해리되었고, 질소 분자는 열적 비평형으로 인해 
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Fig. 12 Wall heat flux distribution on the frontal surface of 
                   KRC vehicle

분자 및 원자 사이의 충돌이 충분하지 않아 완전한 해리가 

되지는 않았다[3]. 이와 비교하여 고도 35 km에서는 충격파 

이후 질량 분율의 변화로 보아 소량 해리가 발생하였고, 32 
km에서는 질량 분율의 변화가 거의 없음을 통해 해리가 발생

하지 않았음을 알 수 있다. Fig. 11은 질소 원자, 산소 원자, 
일산화질소의 질량 분율을 나타내었다. Fig. 10에서 질소 분자

와 산소 분자가 해리되어 질소 원자와 산소 원자의 질량 분

율이 상승함을 확인할 수 있다. 또한 질소 원자와 산소 분자

가 반응하여 일산화질소의 질량 분율이 상승하였다. 이를 통

해 고도 35 km에서는 재진입 비행체에 화학 반응의 영향이 

있었고, 고도 32 km에서는 낮은 온도와 압력으로 인해 화학 

반응의 영향성을 무시해도 될 만큼 거의 발생하지 않았음을 

확인하였다.

4.2 재재진진입입  비비행행체체  표표면면  특특성성

재진입에서 높은 마하수의 흐름은 고온 열화학적 메커니즘

을 가진다. 열유속의 정확한 계산은 열 환경으로부터 내부 시

스템을 보호하는 열 보호 시스템을 설계하는 데 필수적이다. 
그러나 본 연구를 저고도의 초음속 단계에서 진행하였으므로, 
매우 높은 열 특성을 가지는 고고도 극초음속 단계의 최대 

열유속을 나타내는 고도 53 km의 최대 열유속 997 kW/m2 보

다 약 400배 적은 열유속을 가진다. 따라서 고도에 따른 재진

입 비행체 표면에서 열유속 분포와 차이를 분석하였다.
Fig. 12를 통하여 각 고도에 대하여 Stagnation Point 부근에

서 최대 열유속이 계산됨을 확인하였다. 최대 열유속은 Table 
5에 나타내었다. 고도가 상승함에 따라 온도의 증가량에 비해 

열유속의 더 크게 증가한 것을 확인하였다. 특히, 가장 큰 차

이를 보이는 고도 33 km와 35 km를 비교하였을 때 최대 온

도가 1,092 K와 2,627 K로 약 2.4배 차이가 나는 반면 열유속

은 25,861 W/m2과 219,635 W/m2로 약 8.5배 차이가 남을 확인

하였다. 이는 높은 고도에서 마하수가 높을수록 열에너지가 

전환되는 비율이 증가하기 때문이다[3-5].
Stagnation Point 부근에서 최대 열유속을 나타낸 뒤 비행체 

Shoulder 방향으로 열유속이 감소하는 경향성을 보이는데, 이

는 충격파가 Stagnation Point에서 가장 크게 발생한 후 주변으

로 전파되며 온도 및 압력이 모두 감소하여 열에너지가 감소

하였기 때문이다. 또한 충격파의 Sonic Line이 비행체 Shoulder 
부근에서 형성되어 급격하게 압력이 감소하여, 재진입 비행체 

Shoulder 부근에서 열유속이 급격하게 감소하였다[28].

4.3 재재진진입입  비비행행체체  후후류류  특특성성

고고도에서 재진입 유동과는 다르게 Transitional Regime을 

가지는 저고도에서 재진입 비행체 후류는 복잡한 유동장을 

가진다. 충격파를 통해 느려진 유동은 재진입 비행체의 

Shoulder에서 Prandtl-Meyer 확장 유동으로 유속이 가속된다

[29]. 가속된 유동은 Boundary Layer를 따라 비행체 중심선 방

향으로 이동한 후 박리를 거쳐 재압축되어 전방 충격파와 유

사한 형태로 분리 충격파가 발생한다. 분리 충격파는 유동의 

마하수가 빠를수록 비행체에 가까이 나타나는 것을 확인하였

다. 후방 Stagnation Point에서 비행체 중심선을 따라 흐르는 

비점성 초음속 유동과 비행체 방향으로 흐름이 역전하는 점

성 유동으로 나뉘게 되는데, 역전한 점성 유동은 비행체 후방 

벽면을 따라 흘러 Shoulder에서 가속된 유동을 만나 흐름을 

반복하게 되며 재순환 고리를 형성하게 된다[30].
고고도의 고속에서 비행체를 따라 역전하는 유동은 비행체 

Shoulder에서 가속된 유동을 만났을 때 상대적으로 느린 속도

로 인해 가속된 유동에 영향을 미치지 않지만, 저고도의 마하

수 1~5의 초음속에서는 재순환 유동이 가속된 유동에 영향을 

미쳐 재진입 비행체 후류 유동의 흐름이 불규칙해지는 결과

를 보인다.
Fig. 13은 고도 30 km, 32 km, 35 km의 속도장을 나타냈다. 

비교적 층류의 형태로 흐르는 고도 35 km의 유동 흐름과는 

달리, 고도가 낮아질수록 유동의 흐름이 불안정해지는 해석 

결과를 확인할 수 있다. 특히, 고도 30 km 속도장에서는, 마

하수 1.47의 초음속에서 비행체 후방 재순환 유동이 

Prandtl-Meyer 확장 유동에 영향을 미쳐 가속되어, 자유류 유

Altitude 
(km) 30 31 32 33 35 53

Max Heat 
flux 

(kW/m2)
0.43 1.55 6.88 25.86 219.63 9965.74

Table 5 Heat flux at blunt body
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Fig. 12 Wall heat flux distribution on the frontal surface of 
                   KRC vehicle

분자 및 원자 사이의 충돌이 충분하지 않아 완전한 해리가 

되지는 않았다[3]. 이와 비교하여 고도 35 km에서는 충격파 

이후 질량 분율의 변화로 보아 소량 해리가 발생하였고, 32 
km에서는 질량 분율의 변화가 거의 없음을 통해 해리가 발생

하지 않았음을 알 수 있다. Fig. 11은 질소 원자, 산소 원자, 
일산화질소의 질량 분율을 나타내었다. Fig. 10에서 질소 분자

와 산소 분자가 해리되어 질소 원자와 산소 원자의 질량 분

율이 상승함을 확인할 수 있다. 또한 질소 원자와 산소 분자

가 반응하여 일산화질소의 질량 분율이 상승하였다. 이를 통

해 고도 35 km에서는 재진입 비행체에 화학 반응의 영향이 

있었고, 고도 32 km에서는 낮은 온도와 압력으로 인해 화학 

반응의 영향성을 무시해도 될 만큼 거의 발생하지 않았음을 

확인하였다.

4.2 재재진진입입  비비행행체체  표표면면  특특성성

재진입에서 높은 마하수의 흐름은 고온 열화학적 메커니즘

을 가진다. 열유속의 정확한 계산은 열 환경으로부터 내부 시

스템을 보호하는 열 보호 시스템을 설계하는 데 필수적이다. 
그러나 본 연구를 저고도의 초음속 단계에서 진행하였으므로, 
매우 높은 열 특성을 가지는 고고도 극초음속 단계의 최대 

열유속을 나타내는 고도 53 km의 최대 열유속 997 kW/m2 보

다 약 400배 적은 열유속을 가진다. 따라서 고도에 따른 재진

입 비행체 표면에서 열유속 분포와 차이를 분석하였다.
Fig. 12를 통하여 각 고도에 대하여 Stagnation Point 부근에

서 최대 열유속이 계산됨을 확인하였다. 최대 열유속은 Table 
5에 나타내었다. 고도가 상승함에 따라 온도의 증가량에 비해 

열유속의 더 크게 증가한 것을 확인하였다. 특히, 가장 큰 차

이를 보이는 고도 33 km와 35 km를 비교하였을 때 최대 온

도가 1,092 K와 2,627 K로 약 2.4배 차이가 나는 반면 열유속

은 25,861 W/m2과 219,635 W/m2로 약 8.5배 차이가 남을 확인

하였다. 이는 높은 고도에서 마하수가 높을수록 열에너지가 

전환되는 비율이 증가하기 때문이다[3-5].
Stagnation Point 부근에서 최대 열유속을 나타낸 뒤 비행체 

Shoulder 방향으로 열유속이 감소하는 경향성을 보이는데, 이

는 충격파가 Stagnation Point에서 가장 크게 발생한 후 주변으

로 전파되며 온도 및 압력이 모두 감소하여 열에너지가 감소

하였기 때문이다. 또한 충격파의 Sonic Line이 비행체 Shoulder 
부근에서 형성되어 급격하게 압력이 감소하여, 재진입 비행체 

Shoulder 부근에서 열유속이 급격하게 감소하였다[28].

4.3 재재진진입입  비비행행체체  후후류류  특특성성

고고도에서 재진입 유동과는 다르게 Transitional Regime을 

가지는 저고도에서 재진입 비행체 후류는 복잡한 유동장을 

가진다. 충격파를 통해 느려진 유동은 재진입 비행체의 

Shoulder에서 Prandtl-Meyer 확장 유동으로 유속이 가속된다

[29]. 가속된 유동은 Boundary Layer를 따라 비행체 중심선 방

향으로 이동한 후 박리를 거쳐 재압축되어 전방 충격파와 유

사한 형태로 분리 충격파가 발생한다. 분리 충격파는 유동의 

마하수가 빠를수록 비행체에 가까이 나타나는 것을 확인하였

다. 후방 Stagnation Point에서 비행체 중심선을 따라 흐르는 

비점성 초음속 유동과 비행체 방향으로 흐름이 역전하는 점

성 유동으로 나뉘게 되는데, 역전한 점성 유동은 비행체 후방 

벽면을 따라 흘러 Shoulder에서 가속된 유동을 만나 흐름을 

반복하게 되며 재순환 고리를 형성하게 된다[30].
고고도의 고속에서 비행체를 따라 역전하는 유동은 비행체 

Shoulder에서 가속된 유동을 만났을 때 상대적으로 느린 속도

로 인해 가속된 유동에 영향을 미치지 않지만, 저고도의 마하

수 1~5의 초음속에서는 재순환 유동이 가속된 유동에 영향을 

미쳐 재진입 비행체 후류 유동의 흐름이 불규칙해지는 결과

를 보인다.
Fig. 13은 고도 30 km, 32 km, 35 km의 속도장을 나타냈다. 

비교적 층류의 형태로 흐르는 고도 35 km의 유동 흐름과는 

달리, 고도가 낮아질수록 유동의 흐름이 불안정해지는 해석 

결과를 확인할 수 있다. 특히, 고도 30 km 속도장에서는, 마

하수 1.47의 초음속에서 비행체 후방 재순환 유동이 

Prandtl-Meyer 확장 유동에 영향을 미쳐 가속되어, 자유류 유

Altitude 
(km) 30 31 32 33 35 53

Max Heat 
flux 

(kW/m2)
0.43 1.55 6.88 25.86 219.63 9965.74

Table 5 Heat flux at blunt body
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동 마하수보다 더 빠름을 확인할 수 있다. 또한 Shoulder를 지

난 Boundary Layer의 유동과 재순환 유동 모두 불규칙하게 나

타남을 확인하였다.

5. 결결    론론

저고도에서 재진입 비행체 주위의 초음속 유동장에 관한 

특성을 분석하기 위해 KRC 재진입 비행체 주위 유동장에 대

하여 전산해석을 진행하였다. 저고도의 여러 고도에 대하여 

유동장을 비교하여 고도에 따른 유동장을 통해 마하수, 온도, 
압력, 열유속과 같은 표면 특성과 후류 유동장을 분석하였다.

Park’s Two Temperature 모델로 열적 비평형을 고려하였고, 
5가지 화학종, 17가지의 화학 반응식을 적용하여 고극초음속

의 고도 53 km와 초음속 및 극초음속 영역인 고도 33 ~ 30 
km와 35 km에서의 유동 특성을 비교하였다. 유동 해석 결과 

고도가 높아짐에 따라 충격파가 재진입 비행체 가까이, 그리

고 더 가파르게 마하수가 감소함을 확인하였다. 또한 온도와 

압력 모두 충격파를 통해 급격하게 상승하였는데, 저고도 해

석 결과 중에서 고도 35 km에서는 분자 간 충돌이 가장 많

아 화학 반응이 활발하게 발생하여 다른 고도 데이터와는 다

르게 충격파 발생 지점에서 가장 높은 온도를 나타내고 감소

하는 경향을 확인하였다. 재진입 비행체 표면을 확인하였을 

때, 고도에 따른 표면 온도의 차이보다 충격파에 의한 열에

너지의 영향으로 열유속의 차이가 더 크게 나타남을 확인하

였다. 재진입 비행체 후류의 비교를 통하여 저고도에서 경계

층, 박리, 재압축 및 재순환 유동의 불규칙성이 증가하여 비

행체 주변 및 후류의 유동이 불규칙해짐을 확인하였다. 본 

연구를 통해 저고도에서 재진입 비행체의 안정성을 계산하여 

비행체 설계 단계의 연구에 활용될 수 있을 것으로 기대한

다.
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