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충격파관 내 천음속 날개 유동에 관한 실험적 연구

이동원*, 권진경**, 김태욱**, 김병지***, 권순범****

An Experimental Study on Transonic Airfoil Flows in a Shock Tube

Dongwon LEE*, Jinkyung KWON**, Taewook KIM**, Byungji KIM*** and Soonbum KWON****

ABSTRACT

An experimental study of the transonic flows over NACA and double wedge airfoils

was conducted with a shock tube. The configuration of test section with a slotted wall

and chamber was designed and tested to minimize wall and reflected shock wave

effects and use the shock tube as simple and less costly wind tunnel generating the

relatively high Reynolds numbers transonic flow. Transonic airfoil flows at hot gas

Mach numbers of 0.80~0.84, Reynolds number of about × on airfoil chord

length and angles of attack of 0
o

and 2
o

were visualized with the shadowgraph

method. The shock wave profiles on the airfoils were compared with the corresponding

results from the conventional transonic wind tunnel tests. The experimental results

showed that present shock tube exhibited the proper performance characteristics as

transonic wind tunnel for tested Mach number range and airfoils.

초 록

충격파관을 이용하여 NACA와 이중쐐기 날개 주변의 천음속 유동에 대한 실험적 연구

가 수행되었다. 벽면효과와 반사충격파의 영향을 최소화하기 위해 슬랏벽과 챔버를 가지는

실험부가 설계되었으며 이를 통해 충격과관을 비교적 높은 레이놀즈수의 천음속 유동을

발생시키는 간단하고 경제적인 풍동장치로 이용하고자 하였다. 열기류 마하수 0.80~0.84,

레이놀즈수 약 × 받음각 0
o
와 2

o
의 유동 조건에서의 천음속 날개 유동은 섀도우그

래프법에 의해 가시화되었다. 날개 주변의 충격파 분포는 기존의 일반 천음속 풍동 실험의

결과와 비교되었다. 실험결과는 본 실험에 사용된 충격파관은 실험 마하수 범위와 날개에

대해 천음속 풍동으로서의 유효한 성능 특성을 나타내었다.

Key Words : Double wedge airfoil(이중쐐기 날개), Hot gas duration time(열기류 지속

시간), Shock tube(충격파관), Transonic airfoil(천음속 날개)
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Ⅰ. 서 론

충격파관은 충격파의 전파, 반사, 회절 등의

충격파 거동에 관한 연구나 고온물리학 등에서

주로 사용되는 기체 역학적 실험 장치이다(1). 또

한 충격파관의 초기 압력비에 따른 열기류의 변

화를 이용하여 다양한 레이놀즈수와 유속의 유동

을 비교적 저렴한 운용비로 간단히 얻을 수 있다
(2)(3)

. 최근에는 스크램제트 엔진 연구에 필수적인
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고엔탈피의 극초음속 유동을 얻기 위해 반사형

충격파관과 노즐을 혼용한 충격파터널이 극초음

속 풍동으로 사용되고 있다(4)(5).

상기와 같은 이유로 충격파관이 경제적인 유

동 실험 장치로 사용되어 질 수 있으나 여기에는

몇 가지 기본적 제약이 따른다. 먼저 충격파관내

열기류는 그 지속 시간이 매우 짧으므로 유동 측

정이 풍동에 비해 어렵다는 점이다. 또한 입사충

격파가 열기류에 앞서 실험부내를 통과하므로 모

형 설치시 반사충격파가 발생하게 되며 충격파관

크기의 제약에 의해 실험부에서 벽면 효과가 풍

동에 비해 크게 된다는 점이다.

따라서 본 연구에서는 비반사형 충격파관을

풍동 실험 장치로 사용하기위해 벽면 효과와 반

사충격파를 고려한 실험부를 설계하였다. 실험부

에서의 압력 측정을 통해 최적의 설계 파라미터

를 선택하였으며 유동 가시화의 결과를 기존의

풍동을 통한 실험 결과와 비교하여 최종적으로

충격파관의 풍동 장치로의 적용 타당성을 확인하

였다. 본 연구에서는 충격파관의 시동 기체와 시

험 기체로 공기를 사용하였으므로 초기 압력비에

따른 열기류 마하수의 제약을 고려하여 천음속

유동에서 NACA와 이중쐐기 날개의 주위 유동

을 대상으로 실험을 실시하였으며 부가적으로 충

격파관의 시동 특성과 열기류 마하수, 받음각의

변화에 따른 날개 주의의 충격파 분포의 변화를

가시화 하였다

Ⅱ. 실험 장치

본 연구에 사용된 파막식 비반사형 충격파관

의 개략도와 충격파선도를 Fig. 1에 나타내었다.

충격파관의 고압부은 내경 100mm, 길이 1.5m의

원형관이며 저압부는 60☓60mm
2
의 정방형 관으

로 대기압 상태이다. 시동 기체와 시험 기체는

Fig. 1. Schematics of shock tube and wave motion

Fig. 2. Calculation results by the simple shock
theory

모두 건공기이며 실험부에서 유동은 섀도우그래

프법으로 가시화 되었다.

충격파선도에서 보듯 충격파관내는 격막의 파

막과 동시에 저압부로 충격파와 접촉면이 전파하

며 고압부로는 팽창파가 전파한 후 반사하게 된

다. 이때 실험부에서 열기류는 입사충격파가 실

험부를 통과한 후 접촉면이 도달할 때까지 지속

되며 반사 팽창파의 파두와 접촉면이 만나는 위

치에 의해 결정된다. 일반적으로 고, 저압실의 길

이가 길수록, 초기 압력비가 작을수록 열기류 지

속 시간은 길어진다. 단순 충격파 이론(1)을 적용

하였을 때 1.5m의 고압부를 가지는 본 충격파관

에서 열기류 마하수 0.8을 기준으로 접촉면과 반

사 팽창파 파두가 만나는 위치는 격막에서부터

하류 5.6m의 위치이므로 실험에서는 이 위치에

날개를 설치하였으며 이때 이론적으로 7.3msec의

최대 열기류 지속 시간이 얻어진다. 그러나 실제

의 경우 시동 과정에서 발생하는 날개 주위의 복

잡한 비정상 충격파 반사와 관내 경계층 효과 등

에 의해 실험 시간은 더욱 감소하게 될 것이다.

Fig. 2에 단순 충격파 이론에 근거하여 계산한

이론적인 충격파 마하수(Ms), 열기류 마하수(M2),

충격파 강도(p2/p1), 열기류 지속 시간(tw)을 초기

압력비(p4/p1)에 대해 나타내었다.

Fig. 3에는 날개가 설치된 실험부의 개략도를

나타냈다. 벽면 효과를 감소시키기 위해 아음속

또는 천음속 영역의 풍동 실험에서 선호되는 슬

랏벽으로 덮힌 챔버가 날개의 상, 하부 벽면에

설치되었다. 챔버는 날개의 최대두께 위치를 기

준으로 상류 50mm, 하류 33mm로 확장되며 실

험부에 대한 날개의 상대적 크기 등은 Cook et

al(6)의 설계를 참고로 하였다. 날개의 앞전

40mm 지점의 측벽에 설치한 압력 센서를 통해

설계 유동을 얻기 위한 최적의 챔버 높이가 결정
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Fig. 3. Schematic of test section

Table 1. Double wedge and NACA airfoils

되었으며 날개 상류 660mm와 760mm 위치의 저

압실 상부 벽에 설치된 두 개의 압력 센서를 통

해 충격파 마하수, 열기류 마하수와 단발광원의

격발에 필요한 지연회로 시간 등이 계산되었다.

실험에는 Table 1에 나타낸 것과 같이 날개 길이

30mm의 NACA 0010, 0012 및 0015와 이에 대

응하는 앞전으로부터 30% 날개 길이 위치에 정

점을 가지는 날개 두께비 10%, 12% 및 15%의

이중쐐기 날개가 사용되었다. 열기류 마하수를

M2=0.80, 0.82 및 0.84가 되도록 초기 압력비를

조절하고 날개의 받음각은 각각 =0
o
, 2

o
로 바꿔

가며 실험을 수행하였다.

열기류 마하수 M2=0.80인 경우, 날개 길이를

기준으로 한 열기류의 레이놀즈수는 약 Rec=

×으로 이는 저온 풍동 등과 같이 부가 장

치가 없는 일반 간헐식 대기 분출 풍동으로 동일

마하수의 유동을 만들었을 때보다 약 1.8배 정도

높게 되며 따라서 상대적으로 높은 레이놀즈수의

유동 실험이 가능하다.

Ⅲ. 실험 결과 및 고찰

Fig. 4에는 충격파관의 시동 과정을 나타냈다.

날개 상, 하부에는 챔버의 높이가 0mm에 해당하

도록 슬랏벽 대신 평면벽을 부착하였으며 날개는

NACA 0012, 열기류 마하수 M2=0.82, 받음각 

=0
o
, 레이놀즈수 Rec는 약 ×이다. 그림의

시간 t는 경과 시간으로 t=0sec는 입사 충격파가

날개의 앞전에 도달한 순간을 의미한다. Fig. 4

(a)는 입사충격파가 날개에 도달하기 직전의 사

진이며 Fig. 4(b)는 입사충격파가 날개의 앞전에

서부터 마하반사하며 진행하는 사진으로 반사충

격파와 삼중점, 미끄럼면을 확인할 수 있다. 원호

형의 반사충격파는 소산되지 않으며 시간의 경과

와 더불어 Fig. 4(c)와 같이 아음속의 상류로 계

속 성장, 전파하며 날개의 앞전 40mm 상류 지점

에 설치된 압력 센서에 의해 그 강도가 측정된

다. 반사충격파에 의해 유동은 가압되며 설계 유

동과는 다른 왜곡된 유동을 나타내게 된다. Fig.

4(d)에서는 반사충격파가 충격파관 상, 하부 벽에

서 마하반사 형태로 계속 전파하며 날개 표면과

뒷전에서는 복잡한 충격파가 발생함을 보여주고

있다. 이로부터 약 1msec가 경과하면 Fig. 4(e)와

같이 날개 주위에 정상 유동이 시작되며 열기류

마하수가 날개의 임계 마하수를 초과하게 되어

날개 표면에 초음속 영역과 수직형에 가까운 충

격파가 발생한다. 충격파의 위치와 형상은 수

msec의 정상 상태를 유지하며 이후 고압단에서

반사한 팽창파가 도달하게 되어 Fig. 4(f)와 같이

정상 열기류 유동이 소멸하게 된다. 위에서 보듯

반사충격파와 벽면 효과에 의해 날개에 도달하는

열기류는 왜곡되게 되며 이는 슬랏벽으로 덮힌

챔버를 통해 개선되어야 한다.

따라서 =0
o
일 때 12% 이중쐐기 날개를 기준

으로 M2= 0.82의 설계 열기류를 얻기 위해 실험

(a) t=−0.001msec

(d) t=0.27msec(c) t=0.12msec

(b) t=0.03msec

(e) t=1.30msec (f) t=4.70msec

Fig. 4. Starting process of shock tube

(NACA0012, M2=0.82, =0o, Rec=×
)
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부의 챔버 높이 hc를 다양하게 변화 시켜가며 날

개 앞전 40mm 상류에 위치한 압력 센서로 압력

을 측정하였다.

Fig. 5에는 그 중 평면벽을 설치한 경우와 슬

랏벽 하부의 챔버 높이를 1.3mm, 2.6mm로 한

경우의 측정 결과를 나타내었다. P1은 대기압, P2

는 초기 입사 충격파 배후의 압력이다. 가장 위

의 커브가 평면벽의 경우로 입사충격파가 통과함

과 동시에 충격파 배후의 압력이 기록되며 입사

충격파가 날개 앞전을 통과한 약 0.4msec후 날개

에서 마하 반사한 반사충격파가 기록된다. 이때

의 열기류는 반사충격파에 의해 다시 가압되어

왜곡되며 약 1.3msec 후 정상 유동이 발생함을

알 수 있다. 중간 커브는 챔버 높이 hc=1.3mm의

Fig. 5. Wall pressure transducer records

(12% double wedge airfoil, M2=0.82, =0
o
)

M2=0.80

M2=0.82

M2=0.84

M2=0.80

M2=0.82

M2=0.84

(a) NACA 0012 (b) 12% double wedge

Fig. 6. Shock wave profiles on airfoils

(=0
o
, Rec=×


)

경우로 평면벽의 경우에 비해 반사충격파의 강도

는 약하나 여전히 반사충격파에 의한 열기류의

왜곡은 존재한다. 이는 챔버의 용적이 작아서 챔

버로 유입, 유출되는 기류가 충분하지 못하여 챔

버와 슬랏벽에 의한 유동 조절효과가 제한되었으

며 반사충격파의 강도 역시 충분히 감소되지 못한

결과로 판단된다. 반사충격파의 강도는 hc=2.6mm

일 때 최소가 되며 정상상태의 열기류의 압력은

초기 입사충격파 배후의 압력 P2와 거의 동일하

게 나타났다.

따라서 이때 최적의 설계 열기류가 얻어졌다

고 볼 수 있으며 Fig. 4와 동일한 가시화과정과

위의 압력 데이터를 통해 확인된 실제 열기류의

지속 시간은 약 3msec 정도로 나타났으며 이는

단순 충격파 이론에 의해 계산한 7msec보다 상

당히 짧아게 되었다. 동일한 열기류 마하수와 받

음각의 조건에서 NACA 0012에 대한 압력 데이

터도 Fig. 5의 이중쐐기 날개의 결과와 거의 동

일하게 hc=2.6mm 일 때 최적의 설계 열기류가

얻어짐을 확인하였다. 압력 측정 결과를 토대로

hc=2.6mm의 챔버를 적용하여 NACA 0012와

12% 두께 이중쐐기 날개에 대해 M2= 0.80, 0.82

M2=0.80 M2=0.82

 M2=0.84M2=0.82M2=0.80

M2=0.84
(c) 10% double wedge

(d) 15% double wedge

M2=0.80 M2=0.82 M2=0.84
(a) NACA 0010

M2=0.80 M2=0.82 M2=0.84
(b) NACA 0015

Fig. 7. Shock wave profiles on airfoils

(=0
o
, Rec=×


)
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및 0.84와 =0
o
의 조건으로 실험을 수행하였다.

Fig. 6에 정상 열기류 상태의 날개 유동에 대

한 섀도우그래프 사진을 나타냈다. Fig. 6(a)은

NACA 0012에 대한 결과로 열기류 마하수가 증

가할수록 날개 표면의 충격파 위치는 하류로 후

퇴하여 초음속 영역이 확대됨을 볼 수 있다. 이

와 같은 경향은 12% 두께 이중쐐기 날개에 대한

결과인 Fig. 6(b)에서도 동일하게 나타난다. 이중

쐐기 날개의 경우 최대 두께의 정점에서 가속에

의한 팽창파가 발생하여 충격파와 간섭하며 이에

의해 충격파의 형상은 NACA 0012 상의 충격파

에 비해 궁형으로 휘어져 있음을 볼 수 있다. 또

한 정점의 하류에서 경계층의 박리가 발생하며,

날개 표면 근처의 충격파가 분지충격파의 형태를

나타내고 있다.

Fig. 7에는 M2=0.80, 0.82, 0.84와 =0o의 조건

에서 NACA 0010, 0015와 10%, 15% 두께 이중

쐐기 날개에 대한 실험 결과를 나타냈다. 동일한

날개에서 열기류 마하수가 증가할수록 충격파는

하류로 후퇴함을 볼 수 있다. Fig. 7(a),(b)와 Fig.

6(a)로부터 NACA 날개의 경우 동일한 열기류

마하수에서 두께비가 증가할수록 유동의 팽창이

급격히 일어나므로 초음속 영역이 확대되며 충격

파의 위치가 하류로 이동함을 볼 수 있다. 특히

NACA 0015의 경우 M2=0.82, 0.84의 경우 경계

층 박리와 날개 표면의 충격파가 분지됨을 볼 수

있다. 이중쐐기 날개 역시 동일 마하수에서 날개

두께비의 증가와 더불어 충격파의 위치는 하류로

이동함을 볼 수 있다. 날개 두께비가 증가할수록

정점에서의 발생하는 팽창파와 충격파의 간섭은

심해지며 박리 영역의 확대와 분지충격파의 삼중

점 위치가 위쪽으로 이동한다.

슬랏벽과 챔버를 실험부에 부착한 충격파관을

천음속 풍동으로 적용한 이상의 실험에서 충격파

관내의 열기류가 균일한 설계 유동을 나타내는가

를 검증하기 위해 Fig. 6의 본 실험 결과와 기존

의 천음속 풍동 실험의 결과
(6)
를 비교하였으며

그 결과를 Fig. 8에 나타내었다. 그림의 실선은

풍동 실험 결과로 Re=× , M2=0.82, 0.84,

0.86의 유동 조건에서 NACA 0012 상의 충격파

분포를 나타낸다. NACA 0012 상의 충격파 위치

와 형상은 M2=0.82, 0.84의 경우 본 실험의 결과

와 풍동실험의 결과기 상당히 잘 일치함을 볼 수

있다. 이는 챔버 높이 hc=2.6mm의 실험부 설계

를 적용한 충격파관이 열기류 지속 시간이 약

3msec로 매우 짧음에도 불구하고 M2=0.82, 0.84

의 유동 조건에서 천음속 풍동과 유사한 설계 유

동을 만들어 낼 수 있음을 의미한다. 12% 두께

Fig. 8. Comparison of shock wave profiles

between the results by present and

wind tunnel tests

M2=0.80 M2=0.82

NACA 0012

Fig. 9. Effect of attack angle on shock wave

profile

이중쐐기 날개의 경우 충격파의 위치는 풍동실험

의 결과와 유사하나 충격파 형상은 팽창파와의

간섭에 의해 수직형이 아닌 궁형으로 나타난다.

Fig. 9는 비대칭 유동에 대한 실험 결과로써,

날개는 NACA 0012와 12% 두께 이중쐐기 날개

며 =2o, M2=0.80, 0.82의 조건이다. 열기류 마하

수의 증가에 따라 날개 상, 하부의 충격파는 하
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류로 이동하며 이중쐐기 날개의 경우 NACA 날

개 보다 더 강한 궁형의 형상을 나타내었다.

M2=0.80의 경우 받음각에 의해 날개 상부의 팽

창이 하부보다 급격히 일어남에 따라 초음속 영

역이 상부에서 더 크게 발달하며 =0
o
의 상, 하

대칭 충격파 분포와는 달리 날개 상부의 충격파

는 하류로, 하부의 충격파는 상류로 이동한 것으

로 나타났다. M2=0.82의 경우 초음속 영역은 상

부에서 더 크게 나타났으나 충격파 위치는

M2=0.80의 경우와 달리 상부 충격파가 더 상류

에 위치한다.

Ⅳ. 결 론

슬랏벽과 챔버를 부착한 실험부를 가지는 충

격파관을 이용하여 천음속 날개 유동에 대한 실

험을 실시하였다.

실험부에서 벽면 효과와 시동 과정에서의 반

사충격파의 영향은 슬랏벽과 챔버를 통한 유동

조절효과에 의해 최소화 되었으며, 기존의 천음

속 풍동실험을 통해 얻어진 결과와 비교해 본 결

과 충격파관내에서 풍동 유동에 근사한 비교적

높은 레이놀즈수의 천음속 유동을 얻을 수 있음

을 확인하였다.

실제 실험 가능한 열기류의 정상류 지속 시간

은 이론적인 지속 시간의 약 40% 정도임을 알

수 있었다.
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