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1. 서 론

극초음속 비행과 우주 재진입은 최근 몇십 년 동안 꾸준히 연구되어 왔으며, 현재는 

전 세계에서 우주 재진입 기술의 상용화를 위한 기술이 개발되고 있다[1]. 미국, 유럽 

등 전 세계에서 지구 재진입 및 화성 대기 진입 비행체를 연구 및 개발 중에 있으며, 대

표적으로 미국 나사의 Apollo, 유럽의 IXV, Space Rider, 일본의 OREX, Hayabusa, 

중국의 Shenlong 등이 있다. 최근 몇 년 동안에는 미국의 민간 기업 SpaceX가 우주 비

행체의 재사용을 위해 우주 재진입 기술을 개발하여 Dragon, Starship 등을 개발하여 

재진입 기술의 상용화가 많이 이루어지고 있다. 최근 국내에서도 누리호의 발사가 
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A B S T R A C T

Re-entry vehicles may experience unstable flow during descent to Earth at low altitudes and 

the flow can negatively affect the stability of the vehicle. In this study, we investigate the 

characteristics of rear wake flow and frontal shock waves of re-entry vehicles for the angle 

of attack of 0º to -60º in low altitude transitional regime using a Navier-Stokes code. Five 

species and the transition SST turbulence model are used to describe the low-altitude flows 

at subsonic to hypersonic speed. It was shown that recirculation rings are getting bigger at 

lower altitudes and smaller with increasing angle of attack. By calculating the pitching 

moment at the center of gravity, the vehicle was shown to be statically stable at a low angle 

of attack. The angle of attack of neutral static stability decreases as the Mach number 

increases. Additionally, the aerodynamic center of the vehicle is calculated at each altitude 

and moves near the vehicle as the Mach number increases.
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성공적으로 이루어짐에 따라, 우주 발사체 뿐만 아니라 우주 재진입 기술을 개발하여 발사체에 탑재하여 기술의 검증하고

자 하는 연구가 증가하는 추세이다. 대표적으로 한국항공우주연구원에서 재진입 비행체에 대한 연구[2]를 진행하였고, 

KAIST가 CubeSat의 재진입을 통해 재진입 기술을 위한 데이터를 수집하는 연구도 진행하였다. 이러한 재진입 기술에 대

한 연구를 위해서는 실제 비행 시험 또는 풍동실험을 통해 수행할 수 있지만 이는 시험체 제작, 우주로 발사하는 시간적, 

금전적 비용이 매우 크다. 또한 비행체에 장착 가능한 측정 장비의 한정되어 있어 데이터의 수급에 한계가 있다. 따라서 비

용 및 공간적인 제약이 비교적 적고, 선행 연구들로 인해 정확성이 증명된 CFD(Computational Fluid Dynamics)를 많이 

사용하고 있으며 이는 우주 재진입 비행체의 성능 해석에 핵심적인 역할을 하고 있다[3].

재진입 비행체는 행성 대기권 밖으로 발사되어 고도 100 km 이상에서 임무를 수행한 뒤 대기로 재진입 비행을 하게 된

다. Fig. 1에서 나타나는 것처럼 비행체는 여러 대기층을 지나게 되며, 다양한 형태의 혼합 기체를 지나게 된다[4-5]. 재진

입 비행체는 초기에 마하수 약 40의 매우 빠른 속도로 진입을 시작하며 점점 속도가 감소한다. 고도 50~80 km의 고고도에

서는 높은 마하수와 함께 충격파 이후 발생하는 다양한 이온화 반응으로 인한 진동 에너지와 병진 및 회전 에너지가 다른 

비평형 상태와 매우 높은 열이 지배적인 환경이며[6-9], 이 구간에서는 비행체가 열로부터 스스로를 보호할 수 있도록 열

보호 시스템을 설계하여야 한다[10]. 또한 고도 30~40 km의 저고도에서는 5 이하의 비교적 낮은 마하수에 함께 비교적 밀

도가 높아진 대기와의 마찰과 후류의 불안정한 유동으로 인해 비행체가 안정적인 비행이 어려워진다. 이 구간에서 비행체

의 생존성을 확인하기 위하여 재진입 비행체 주변 공력계산 및 비행체의 안정성 분석이 필수적으로 이루어져야 한다.

Fig. 1. Trajectories of various re-entry vehicles[4-5]

극초음속 재진입 비행 및 재진입 비행체 에 대한 연구는 꾸준하게 이어져 왔다. 극초음속 및 초음속 단계에서 재진입 비

행체에 대한 CFD 공력해석 연구는 전 세계에서 다양하게 진행되었다. Lee[11]는 2-온도 모델을 적용하여 뭉뚝한 형상에 

대하여 화학 반응을 고려한 공력 가열 예측 연구를 하였고, Liever 등[12]은 CFD를 사용하여 Beagle 2 화성탐사 재진입 

비행체에 대한 공력해석을 진행하였다. Pezzella 등[13]은 Stardust, Genesis, Hayabusa, Marco polo 재진입 비행체의 비

행에서 발생하는 열의 차폐 설계에 대한 연구를 진행하였고, Desai 등[14]은 그 중 Genesis 태양풍 탐사 비행체에 대하여 

지구 귀환 시나리오에 대한 연구를 진행하였다. 국내에서는 Mankodi 등[15]이 Stardust 재진입 비행체 주위 비평형 유동

에 대하여 2-온도 모델과 NETT 모델의 비교 연구를 진행하였고, Kang[16] 등은 대기 재진입 우주비행체의 고온반응기체 

효과에 대하여 전산해석을 통해 외부 열유동장을 비교하는 연구를 진행하였다. Lee 등[17]은 뭉뚝한 물체의 선두부 반경

이 비평형 상태 흐름에서의 고온 특성에 관한 연구를 진행하였고, Chae 등[18]은 OREX, Stardust 재진입 비행체의 초기 

지구 대기 진입 속도와 열적 특성과의 연관성에 관한 연구를 진행하였다.
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한편, 저고도에서는 극초음속 대기 조건과는 다르게 높은 열 환경이 재진입 비행체에 미치는 영향성은 적어지며 비행체

의 후류 등 주변 유동이 비행체에 미치는 영향성이 높아진다. 이러한 유동이 재진입 비행체의 안정성 및 궤도에도 영향을 

미치게 되어, 결국 비행체의 생존성이 불안정해지므로 이 구간에 대한 분석이 이루어져야 한다. Mehta[19]는 5 이하의 낮

은 마하수에서 ARD, OREX, Soyuz 등 여러 재진입 비행체의 후방 유동장을 분석하고 표면 압력계수를 통한 비행체 안정

성 연구를 하였다. Komurasaki 등[20]은 RANS(Reynolds Average Navier-Stokes) 방정식을 통한 소성 표면을 가지는 재

진입 비행체에 대한 저고도에서 발생하는 저 레이놀즈수 효과로 인한 Transition 현상의 공력해석을 진행하는 연구를 하

였다. Shiva 등[21]은 FIRE2와 OREX 재진입 비행체의 저 마하수 조건에서 다양한 받음각에서의 유동 특성을 분석하는 

연구를 하였다. Kang 등[22]은 IXV 우주 재진입 비행체에 대하여 수직, 수평방향 힘 계수와 피칭 모멘트 계수를 계산함으

로써 안정성 및 조종성에 대한 연구를 진행하였다. 

재진입 비행체에 대한 안정성을 확인하는 연구는 아직 미비하다. 특히 재진입 비행체의 공력중심을 계산하는 연구는 매

우 적다. 따라서 본 연구에서는 새로운 재진입 비행체 형상의 재진입 궤도 중 저고도의 후방 유동 등 주변 유동 특성을 분석

하고 고도에 따른 유동의 특성을 비교하였다. 또한 각 고도에서 받음각 별 피칭 모멘트 계수를 확인하고, 나아가 고도에 따

른 공력중심 위치를 계산하여 비행체의 정적 안정성에 대하여 연구하였다.

2. 지배 방정식

고도 100 km 이상의 고고도에서는 DSMC와 같은 Mesoscale 동역학 기법을 사용하여 희박기체 효과를 고려한 열공력 

해석을 수행한다. 이 고도에서는 기체의 이온화 및 해리 현상으로 인하여 연속체 이론을 바탕으로 하는 Euler 및 

Navier-Stocks 방정식은 맞지 않다. 그러나 DSMC는 30~40 km의 비교적 저고도에서는 계산 비용이 매우 크게 요구되고, 

해당 고도에서 Navier-Stokes 방정식을 근사적으로 적용 가능함을 이전 연구에서 확인하였다[2]. 연속체 이론을 판단하

는 무차원 수인 Knudsen Number는 고도의 상승에 따라 선형적으로 증가하는데[23], Euler 나 Navier-Stokes 방정식은 

Knudsen Number가 0.1 이하여야 기체의 연속성을 만족한다. 고도 100 km에서 Knudsen Number가 0.01로 나타나 고도 

100 km 이하의 고도에서는 Navier-Stocks 방정식이 근사적으로 적용 가능함에 대한 타당성을 확보하였다.

이를 근거로 본 연구에서는 극초음속으로 재진입하는 비행체의 저고도에서 유동장 해석을 위하여 지배방정식으로 3차

원 압축성 Naiver-Stokes 방정식으로 하였다. 이는 대기권의 공기 흐름을 모사하고, 점성과 압축성 효과를 고려할 수 있는 

특징이 있다.

극초음속 유동에서 단일기체에 대한 압축성 Navier-Stokes 보존 방정식을 아래와 같이 표현한다.







   



  



  
   (1)

위 식의 는 보존 변수 벡터,  는 각각 x, y, z 방향 유동량(flux) 벡터, 는 비점성 유동량 벡터, 는 점성 유동량 

벡터를 나타낸다. 보존 변수 벡터는 다음과 같이 표현한다.

 
















 (2)
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위 벡터의 는 밀도,   는 각각 x, y, z 방향 속도 성분, 는 단위 질량당 총 에너지를 나타낸다. 비점성 및 점성 유동

량 벡터의 x, y, z 방향 벡터는 다음과 같이 표현한다.
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



 (4)

여기서 는 압력, 는 i,j 방향 점성 응력 성분, 는 각 방향으로 Fourier의 열전도 법칙을 사용하는 열전달 flux 성분을 나

타낸다. 이러한 Navier-Stokes 보존 방정식은 x, y, z 방향으로의 유동량을 고려하여 유체의 상태를 시간에 따라 기술한

다. Navier-Stokes 방정식을 사용하는 CFD에서는 이러한 형태의 방정식을 사용하여 복잡한 유체 흐름을 수치적으로 계

산한다.

3. 수치해석 기법

3.1 해석 기법

본 연구에서는 초음속 영역인 마하수 1에서 5까지 변화시키며 진행하였다. 상용 CFD인 Ansys Fluent를 사용하여 전산

해석을 수행하였다. 주요 수치 기법으로는 밀도 기반(Density-based), 시간 차분으로 내재적 시간 전진법(Implicit), 공간 

차분을 위한 유한 체적법(Finite Volume Method)을 사용하였다. 수치해석 기법으로는 초음속 영역에서 충격파의 불연속

성을 정확하게 포착하기 위하여 AUSM(Advection Upstream Splitting Method)을 사용하였다. Turbulence Closure를 위

해 난류 경계층에서 Transition 영역을 고려할 수 있는 γ-Reθ 모델로 알려진 Fluent에서 제공하는 Transition SST 모델을 

사용하였다. Transition SST 모델은 2-방정식의 k-ω SST 난류모델을 바탕으로 하여 층류-난류 천이에 대한 정확한 예측

을 위해 천이 레이놀즈 수 Reθ와 간접 천이 변수 γ에 관련한 2개의 방정식을 추가적으로 계산하는데, Laminar 모델에 비

해 재순환 유동 영역을 잘 묘사하는 것으로 알려져 있다. Michna[24]의 연구와 Aliaga[25]의 연구를 통해 Transition SST 

난류모델의 타당성을 증명하였다.

3.2 해석 형상 및 경계조건

본 연구에서 사용한 해석 형상은 KRC(Korean Reentry Capsule)로, Fig. 2에 나타내었으며 JAXA의 Hayabusa Reentry 

Capsule을 기반으로 변형시켜 새롭게 설계한 모델이다. 비행체 지름은 400 mm, 높이는 200 mm, Fore-body Shell Angle

은 34.6˚로 설계하였다. 비행체의 축 방향 길이를 D로 설정하여 격자의 경계는 비행체 전방 5D, 후방 15D, 상하 경계는 

10D로 설정하였다. Fig. 3과 같이 Fluent를 사용하여 Polyhedral 격자로 약 110만 개의 격자를 생성하였다. Polyhedral 격

자는 Tetrahedral 격자에 비해 격자 수를 최대 절반까지 절감하지만 높은 정확성을 보이고 유동의 세부적인 변화를 잘 포



14

COMPUTATIONAL ANALYSIS OF AERODYNAMICS AND STATIC STABILITY OF RE-ENTRY VEHICLE AT LOW …

착하여 경계층의 해석에서 우수한 성능을 보여 재진입 비행체의 충격파 및 후방 유동을 해석하는데 적합하다. 해석의 정

확성을 향상시키기 위하여 비행체 주변 유동 영역에 대하여 Body of Influence(BOI)를 설정하여 격자의 밀집도를 증가하

였다. 비행체의 표면은 Adiabatic, Non-catalytic, Non-slip, Emissivity를 0.8의 고정된 값을 가지는 Wall로 하였다. 비행

체 전방은 Velocity Inlet, 비행체 상, 하단, 후방은 Pressure Farfield의 경계조건을 설정하였다.

Fig. 2. KRC configuration

Fig. 3. Computational grid and boundary conditions

3.3 해석 조건 및 화학종 모델

해석에 사용된 비행 데이터는 Table 1에 나타내었다. 안정성을 확인하기 위해 받음각을 5º ~ -15º, -30º ~ -50º 범위에서 

5º 간격으로 해석을 진행하였다. 비행체가 재진입 하는 저고도의 궤도에서 극초음속부터 아음속까지 마하수가 나타나는 

고도를 선정하여 이 구간의 안정성을 확인하였다. 지구 대기를 모사하기 위하여 5가지의 화학종(N2, O2, NO, N, O)으로 

구성된 혼합기체를 사용하였다. 고고도에서는 높은 온도로 인해 화학종끼리 반응하여 이온화되는 이온화 반응도 공력해

석에 중요한 역할을 하지만, 비행체의 정체점에서의 온도가 9,000 K 이하에서는 이온화 반응에 의한 효과는 무시할 수 있

는 수준으로 작은 것으로 나타났다[26]. 따라서 본 연구에서는 화학 반응은 고려하지 않고, 화학 종만 고려하여 진행하였

다. 화학 종들의 질량 분율(Mass Fraction)은 Table 2에 나타냈다.
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Table 1. Flight conditions

Altitude(km) Velocity(m/s) Mach number Temperature(K) Pressure(Pa) Reynolds number

34 1797.63 5.86 233.7435 663.41 234,580

32 987.49 3.26 228.4897 889.06 180,230

30 444.96 1.47 226.5091 1197.0 110,690

28 154.03 0.51 224.5272 1616.2 52,460

Table 2. Species mass fraction

Species N2 O2 NO N O

Mass fraction 0.747 0.25 0.001 0.001 0.001

3.4 해석 기법 검증

수치해석 기법에 대하여 검증하기 위해 극초음속 유동에서 지구 재진입 비행체 IXV 형상에 대한 전산해석을 진행하였

다. 충격파 포착에 우수한 적응 격자를 고려하였으나, 비적응 일반격자로 구한 유동의 최대 마하수 및 온도, 벽면의 최대 

압력 등 물리량이 적응 격자 결과와 3% 이내의 차이를 보여, 계산시간이 적게 소요되는 일반적인 격자를 사용하였다. 받

음각 45도에서 마하수 3~11 에 대하여 유동 속도를 비교하였으며, 3D 형상으로 Pressure Farfield, Wall, Symmetry 경계

조건을 사용하여 효과적으로 검증을 수행하였다. Normal Force Coefficient(), Axial Force Coefficient()의 전산해

석 결과와 기존 형상에 대한 풍동실험 결과[27]와 비교하여 유사한 결과를 Fig. 4를 통해 확인하였다. 풍동 실험과 CFD 해

석 결과 값의 최대 오차는 약 2% 이며 이를 통해 해석 기법에 대한 신뢰성을 확보하였다.

Fig. 4. Aerodynamic coefficient of IXV

4. 공력해석 결과

4.1 고도 별 받음각에 따른 후류 특성

재진입 비행에서 비행체 주변 저고도에서의 유동은 충격파와 함께 후류가 복잡하게 발달한다. Fig. 5에 나타나듯이 비
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행체 전방에서 유동은 충격파를 통해 높은 압력과 밀도, 온도를 가지며 속도가 느려진다. 느려진 유동은 비행체 벽면을 따

라 이동해, 비행체의 어깨에서 형상의 급격한 변화로 인해 Prandtl-Meyer 확장이 발생하여 유속이 가속된다[28]. 아음속, 

천음속 단계의 고도 28, 30 km에서는 유동이 비행체의 어깨 부분을 지나며 자유류 유동의 속도보다 마하수 약 0.12, 0.44

가 가속된 반면 초음속, 극초음속 단계의 고도 32, 34 km에서는 유동이 비행체의 어깨를 지나며 가속되지만 자유류 유동

의 속도보다는 가속되지 않았다. 이는 높은 마하수에서 발생한 충격파로 인해 발생한 에너지가 벽면에 더 많이 영향을 주

어 Prandtl-Meyer 확장에서 자유류 유동의 속도만큼 충분히 가속을 하지 못한 것으로 판단된다.

  

(a) 28 km, M = 0.51 (b) 30 km, M = 1.47

  

(c) 32 km, M = 3.26 (d) 34 km, M = 5.86

Fig. 5. Mach number contours and streamlines at AOA 0°

가속된 유동은 경계층을 따라 흘러 재압축되며 분리 충격파를 발생시킨다. 이 때 경계층의 운동에너지가 물체에 발생하

는 역압력구배를 극복하지 못하고 역류가 발생하면서 유동박리가 발생하여 비행체 후방에 재순환 영역이 발생하게 된다. 

재순환 유동은 비행체 후방 부분을 따라 흐르며 다시 경계층에 영향을 미치게 되며 불안정한 흐름을 유발한다. 이 과정을 

반복하게 되면서 비행체 후방 재순환 고리가 형성된다[29]. 재순환 고리의 크기는 비행체 주변 유동의 속도에 영향을 받으

며, 속도가 빠를수록 고리가 작고 비행체에 가깝게 형성되고 속도가 느릴수록 고리가 크고 비행체와 멀리 형성되는 것을 

확인하였다.

충격파가 나타나지 않은 고도 28 km에서는 유동이 비행체 전방 벽면과의 상호작용으로 유속이 느려졌다가 비행체 

Shoulder에서 가속되며 Boundary Layer를 따라 흐르다 분리 충격파를 발생시키지는 않지만 Boundary Layer의 에너지

가 역압력구배를 극복하지는 못하여 재순환 유동 및 고리가 발생하는 것을 확인하였다.
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Fig. 6에는 받음각 -30º의 다양한 고도에서 유동을 나타냈다. 비행체 전방 충격파는 받음각에 따라 정체점에서 어깨 방

향으로 이동하여 발생하였고, 이로 인해 비행체 양 어깨를 지나는 유속이 달라지게 된다. 유동이 흐르는 과정은 받음각 0º

과 같으며 다만 비행체 양 어깨 주변 유동의 속도와 압력의 차이로 비행체 후방의 재순환 고리가 받음각 0º에 비해 더 작게 

나타나는 것을 확인하였다. 또한 비행체 후방 분리 충격파 이후의 유동도 복잡한 형태를 띄게 되어 불안정한 유동의 형태

를 확인하였다.

  

(a) 28 km, M = 0.51 (b) 30 km, M = 1.47

  

(c) 32 km, M = 3.26 (d) 34 km, M = 5.86

Fig. 6. Mach number contours and streamlines at AOA -30°

Fig. 7에는 다양한 고도에서의 받음각 -60º의 유동을 나타냈다. 높은 절댓값의 받음각으로 인해 유동이 비행체에 가하

는 압력이 어깨 부분에 집중되어 비행체가 회전하려는 힘이 평형 상태를 유지하려는 힘보다 강해져 비행체가 회전하게 된

다. 이는 받음각에 따른 피칭 모멘트 계수 계산을 통해 확인하였다. 고도 28, 30 km에서는 상대적으로 낮은 속도로 인해 비

행체 후방에 복잡한 재순환 유동이 발생한 반면, 고도 32, 34 km에서는 빠른 속도와 높은 받음각으로 인해 비행체 후방에 

재순환 유동이 충분하게 발생하지 못한 것을 확인하였다. 이로 인해 비행체 전,후방의 압력 및 유동 균형이 이루어지지 않

아 비행체가 매우 불안정하게 나타났다.
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(a) 28 km, M = 0.51 (b) 30 km, M = 1.47

(c) 32 km, M = 3.26 (d) 34 km, M = 5.86

Fig. 7. Mach number contours and streamlines at AOA -60°

Fig. 8은 고도 32 km의 받음각 0º, -30º, -60º 의 비행체 벽면 압력 분포를 나타낸 것이다. 압력 분포를 통해 비행체 전방

의 충격파로 인한 압력 변화를 확인할 수 있다. 받음각 0º, -30º에 비해 –60º에서의 압력 분포가 비행체의 어깨에 집중되어 

비행체가 회전하려는 힘이 증가하여 안정성에 영향을 미치게 된다.

(a) (b) (c)

Fig. 8. Pressure distribution of KRC wall surface; (a) 0° (b) -30° (c) -60°
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4.2 Pitching Moment Coefficient를 통한 정적 안정성 계산

재진입 비행체의 정적 안정성을 확인하기 위해서는 재진입 비행체의 중심축으로부터 수직 방향을 중심축으로 하는 모

멘트인 피칭 모멘트를 계산하여야 한다. 정적 안정성이란 비행체가 힘의 균형을 유지하고 있는 조건에서 외부 교란을 받

았을 때 원래의 평형 상태로 돌아가려는 복원력을 갖는 초기 경향성을 뜻하며, 이는 비행체의 무게중심에서 받음각에 따

라 피칭 모멘트를 계산하여 받음각이 커질수록 피칭 모멘트가 감소하면 정적으로 안정하다고 판단한다. 받음각에 따른 피

칭 모멘트 계수를 계산하는 방법은 다음과 같은 식으로 나타낼 수 있다.

















   




     (5)

위의 식에서 은 피칭 모멘트 계수,  는 비행체 압력중심의 x, y좌표,  는 비행체 무게중심의 x, y좌표, 

는 Axial Force Coefficient,   는 Normal Force Coefficient를 나타낸다[30]. 두 방향 힘의 계수는 다음과 같이 나타

낸다.


 

cos
sin  (6)


 

cos
sin  (7)

위의 식에서 은 양력계수, 는 항력계수를 나타낸다. 위의 식들을 통하여 가 음수일 때 비행체는 정적으

로 안정하다. KRC 의 무게중심의 위치는 정체점으로부터 중심축을 따라 113.042 mm를 이동한 지점에 위치하며, 무게중

심에서의 피칭 모멘트 계수를 계산한 결과를 Fig. 9에 나타내었다.

(a) (b)

Fig. 9. Pitching moment coefficient at AOA; (a) 0°~-15° (b) –30°~-60°

KRC 형상이 축대칭 형상이므로 받음각의 절댓값이 증가할수록 피칭 모멘트 계수가 감소하면 정적으로 안정하다고 판

단하였다. Fig. 9에 따르면 받음각이 0º 에서 –15º 에서는 모든 고도에서  가 음수로 나타나므로 정적으로 안정함
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을 확인하였다. 또한 아음속 조건인 고도 28 km를 제외하고 고도가 높을수록  의 감소율이 더 큰 것으로 나타났

다. 추가적으로 더 낮은 받음각까지 계산을 진행하여 비행체의 정적 안정성이 불안정해지는 받음각을 확인하기 위해 해석

을 진행하여 Fig. 9에 나타내었다.

받음각 –30º 에서 –60º 의 피칭 모멘트 계수를 확인하였을 때 특정 받음각에서  값이 음수에서 양수로 바뀌

는 것을 확인할 수 있다. 이 상태를 중립 정적 안정성이라고 하여,  값이 양수가 되면서 정적으로 불안정해진다. 

고도 28 km에서는 받음각 약 –50º에서 정적 중립안정성이 나타나며, 고도가 상승할수록 정적 중립안정성이 나타나는 받

음각이 더 높아지며 고도 34 km에서는 약 –40º에서 정적 중립안정성이 나타남을 확인하였다. 이는 높은 고도일수록 자

유류의 속도가 빠를 경우 항력이 증가하므로 Axial Force Coefficient와 Normal Force Coefficient가 증가하여  

값이 커지기 때문으로 판단하였다. 이를 통해 고도가 높을수록 정적 안정성을 만족하는 받음각의 범위가 감소하는 것으로 

나타났다.

4.3 KRC 공력중심 위치

피칭 모멘트 계수 계산을 통해 재진입 비행체의 공력중심 위치를 확인하였다. 공력중심이란 받음각이 변하여도 피칭 모

멘트의 값이 변하지 않는 지점을 뜻한다. 이를   로 나타낼 수 있다. 비행체의 안정성을 받음각에 따른 피칭 

모멘트 계수의 변화율 뿐만 아니라 공력중심의 위치로도 확인할 수 있다. 비행체의 무게중심 위치가 공력중심의 위치보다 

앞에 위치할 경우 안정하고, 뒤에 위치하면 불안정하다고 정의한다. KRC의 공력중심 위치를 Table 3과 Fig. 10을 통해 다

음과 같이 나타냈다.

Table 3. Position of aerodynamic center at various altitudes

Altitude(km) 28 30 32 34

Position(mm)

(from stagnation point)
395.14 307.55 268.89 250.41

Fig. 10. Aerodynamic center of KRC at various altitudes
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일반적인 초음속 비행기 에어포일의 경우, 코드 길이가 에어포일의 두께보다 10배 이상 긴 형태를 띄므로 코드 길이의 

1/2 위치에 공력중심이 형성된다. 그러나 본 캡슐형 재진입 비행체의 경우, 비행체의 길이보다 높이가 2배 짧은 형상을 가

지기 때문에 비행체 후방 바깥에 공력중심이 위치한다. KRC의 공력중심 위치는 고도 28 km에서 정체점으로부터 250.41 

mm, 고도 34 km에서 정체점으로부터 395.14 mm에 위치하며 약 144.73 mm 차이가 나는 것으로 나타났다. 고도가 높아

질수록, 속도가 빨라질수록 비행체에 가까운 후방에 위치하는 것을 확인하였다. 이는 속도가 증가할수록 비행체 전방의 

충격파로 인한 압력이 강해지며 비행체 후방 압력이 상대적으로 낮아지고, 이로 인해 재순환 영역이 비행체에 가까이 위

치하며 영역의 중심점인 저압 영역이 앞으로 이동하며 공기역학적 힘의 중심점을 비행체에 가깝게 위치시키는 것으로 판

단하였다. 공력중심과 무게중심의 위치의 차이를 정적 여유라고 하며, 이 정적 여유가 클수록 안정적이다고 판단한다. 이

에 따라 고도가 낮을수록, 속도가 느릴수록 정적 여유가 크게 되므로 더 안정적이라고 판단하였다. 다만 모든 고도에서 무

게중심의 위치보다 공력중심의 위치가 뒤에 위치하므로 저고도에서 비행체는 안정하다고 해석할 수 있다.

5. 결 론

저고도에서 새롭게 설계한 재진입 비행체 KRC의 정적 안정성을 확인하기 위하여 아음속부터 극초음속까지의 유동에 

대하여 KRC 주변 유동장에 대한 전산해석을 수행하였다. 고도 별 여러 받음각에 따른 마하수 유동장 및 유선을 비교하여 

비행체 주변 유동 흐름의 특성을 분석하고, 재진입 비행체의 무게중심에 가해지는 피칭 모멘트 계수를 계산하여 정적 안

정성을 분석하였다. 또한 받음각에 따라 피칭 모멘트 계수가 변하지 않는 공력중심 지점의 계산을 통해 비행체의 안정성

을 추가로 분석하였다.

저고도에서 발생하는 Transitional Regime을 계산하기 위하여 Transition SST 난류 모델을 사용하였고, 저고도에서 화

학반응이 거의 일어나지 않는 것으로 판단하여 5개의 화학 종만 고려하여 해석을 진행하였다. 극초음속 영역인 고도 34 

km, 초음속 영역인 고도 32, 30 km, 아음속 영역인 고도 28 km에 대하여 받음각이 변화할 때 유동 특성을 분석하였다. 고

도가 낮아질수록 충격파가 재진입 비행체 멀리 발생하며 아음속 영역에서는 발생하지 않았다. 또한 고도가 낮아질수록 비

행체 후방에서 발생하는 재순환 고리가 크게 형성되는 것을 확인하였고, 받음각의 절댓값이 높아질수록 재순환 고리가 작

아지며 비행체 전방에서의 압력이 어깨 부분에 집중되며 비행체가 회전하려는 힘이 강해지는 것을 확인하였다. 이를 받음

각에 따른 피칭 모멘트로 확인하였을 때, 낮은 받음각에서는 모든 고도에서 받음각의 절댓값이 커질수록   으

로 나타나 KRC 형상이 정적으로 안정함을 확인하였다. 또한 정적으로 안정적이지 않아 지는 받음각인 정적 중립안정성

을 나타내는 받음각의 절댓값이 고도가 높을수록, 속도가 빠를수록 더 낮아지는 것을 확인하였다. 추가적으로 공력중심의 

위치를 계산하였을 때, 고도가 높아질수록 공력중심의 위치가 비행체에 더 가깝게 나타나 정적 여유가 더 감소하는 것을 

확인하였지만, 무게중심의 위치보다 후방에 위치하여 비행체가 안정함을 확인하였다. 본 연구를 통해 저고도에서의 공력

중심 및 재진입 비행체 정적 안정성을 확인하였으며, 시간에 따른 CFD 계산을 통해 동적 안정성을 계산하는 연구에 활용

될 것으로 기대한다.
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