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ABSTRACT

An Experimental study was conducted on the flow characteristics and interference 

heating caused by a two-dimensional object protruding from a flat plate using a 

blow-down type of hypersonic wind tunnel. Inflow condition was a free-stream Mach 

number of 7.0 and a unit Reynolds number of 2.0×10
6/m. Experimental conditions 

were varied with three heights of protuberance for two flat plate models which have 

different lengths. Experimental data were obtained from Schlieren visualization images 

and heat flux measurements. Also, this paper suggests hypersonic experimental 

techniques such as boundary-layer detection method in detail. A Large separation 

region was observed in front of the protuberance and that region was very sensitive to 

the height of protuberance and the length of the flat plate. For only the highest 

protuberance, a severe jump of heat flux was observed at the top station among the 

measuring points. Measured heat flux is large when the height of protuberance is large 

and the length of flat plate is long.

초   록

불어내기식 극초음속 풍동을 이용하여 2차원형 돌출물 주위의 유동 및 공력가열 특성에 

대한 실험적 연구를 수행하였다. 실험의 유입 유동 조건은 마하수 7, 단위 레이놀즈수 

2.0×10
6/m 이다. 실험 조건은 길이가 다른 두 개의 평판에 세 가지 돌출물이 높이에 따라 

변화되며, 실험데이터는 쉴리렌 이미지 가시화 기법과 돌출물 전면에서의 열유속 게이지

를 이용한 열유속 측정을 통해 획득되었다. 또한, 본 논문에서는 경계층 천이 탐지기법과 

같은 극초음속 유동 실험 기법도 함께 제시하였다. 실험 결과 돌출물 전방에 큰 박리 영

역이 관찰되었으며, 박리 영역은 돌출물의 높이와 평판의 길이에 따라 민감하게 변화 하

였다. 가장 큰 돌출물의 경우에서만, 돌출물 상부 측정점에서 열유속 측정치의 급격한 점

프가 있는 것으로 관찰되었다. 또한 측정된 열유속은 돌출물의 높이가 크고 평판의 길이

가 길수록 증가하는 경향성을 보였다.  
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Ⅰ. 서  론

비행체가 초음속 또는 극초음속으로 비행할 때, 

비행체 표면의 돌출물 주위는 경계층과 돌출물로
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부터 발생한 충격파의 상호 간섭 현상으로 인해 

큰 공력하중 및 열하중 등이 발생할 수 있어 비행

체 설계에 있어서 중요한 공기역학적 고려대상이 

되어 왔다. 특히 열적 문제에 있어 주요 관심 대상

은 돌출물 크기나 형상에 따라 발생하는 국부적인 

높은 열전달 현상이다. 과도한 열전달 현상이나 큰 

온도 편차로 인한 비행체 표면의 열하중은 비행체 

표면을 손상시키거나 주요 부품의 연소 소실을 가

져올 수 있으므로, 돌출물 주위의 충격파-경계층 

간섭현상으로 인한 표면 열전달 특성은 표면의 열

적 보호를 위해 매우 중요한 연구 대상이 되어 왔

다. 이 밖에도 비행 중에 있는 비행체의 돌출물 주

위의 박리 유동과 박리된 유동 내의 압력 분포, 표

면 마찰 분포, 열전달 사이의 관계 때문에 돌출물 

주위의 박리 유동 자체를 관찰하는 것도 주요한 

연구 관심 대상 중 하나였다.

이와 같은 이유로 고속 유동 내에 존재하는 돌

출물 주위의 공기역학적 특성을 예측하고자 1950

년대부터 수많은 연구가 수행되어 왔다. 그러나 크

게 세 가지 문제 1)돌출물 주위의 경계층 박리 현

상과 점성/비점성 영역이 상호 간섭된 복잡한 유

동 특성, 2)돌출물 주의의 박리된 유동의 비정상 

특성, 3)돌출물 자체에 의한 경계층 천이 현상은 

열전달 예측은 물론, 유동 해석에 대한 이론적 접

근을 매우 어렵게 만들었다. 이에 대부분의 연구가 

풍동 실험을 바탕으로 수행되어져 왔다. 이로써 압

력 측정 및 쉴리렌 또는 오일 유동 가시화 이미지 

등 풍동 실험 결과를 통해 돌출물 주위 유동에 대

한 정성적 특성은 상당부분 밝혀졌다[1-8].  

그러나 돌출물 주위의 공력 가열에 의한 열전달 

문제에 대한 실험적 연구[9-11]는 실험의 양적인 

면과 성과적인 면 모두 보다 제한적이었다. 이는 

열계측에 있어서 실험을 통해 얻을 수 있는 데이

터가 한정적이고, 돌출물의 형상(2차원/3차원), 높

이, 지름, 너비, 경계층 두께와 상태(층류/난류), 유

입 유동의 레이놀즈수, 마하수 등 수많은 변수들이 

실험 결과에 관여되기 때문이다. 또한 문제에 대한 

차원해석이 매우 어려운 점 역시 이러한 문제로부

터 기인한다. 더욱이 초음속 및 극초음속과 같은 

고속 유동에서 비정상 유동 현상에 따른 빠른 응

답성을 확보한 열 계측장비의 요구도 실험적 연구

를 어렵게 한 또 다른 요인이다. 이러한 이유로 국

외 연구기관에서는 초음속 및 극초음속 조건에서 

비행체 표면의 돌출물에 가해지는 공력 가열을 정

확하게 예측하기 위해, 다양한 종류의 신뢰할 수 

있는 열계측 데이터를 가능한 많이 확보하고자 하

는 노력을 현재까지 진행하고 있으며, 최근에는 수

치해석적 결과를 통해 돌출물 주위의 열전달 현상

을 예측하고자 하는 연구도 활발히 진행되고 있다.

이에 반해 국내에서는 공력 가열 현상에 대한 연

구자체[12-14]가 많지 않을 뿐 아니라, 초음속 또는 

극초음속 유동 내 돌출물 주위 유동 특성에 대한 

연구 역시 매우 미진하다. 더욱이 열유속 측정에 

대한 연구는 일부 수행된 결과가 있으나[15-17], 고

속 유동에서 열유속 계측에 관련한 연구는 그 수

행 결과를 찾아보기 어렵다.

이에 마하 7의 극초음속 유동 내 평판으로부터 

돌출된 2차원형 돌출물 전면에서의 열유속 계측을 

목적으로 실험적 연구를 수행하였다. 언급한 바와 

같이 돌출물 주위 유동 특성에는 여러 변수가 영

향을 미치지만, 본 논문에서는 유입 유동 조건 및 

돌출물의 형상은 동일하게 유지하고 돌출물 높이

에 따른 특성만을 관찰하였다. 쉴리렌 이미지 기법

을 이용한 유동 가시화를 통해 기본적 유동 특성

을 관찰하였고, 돌출물 전면에 열유속 게이지를 이

용하여 직접적으로 열유속을 측정하였다. 본 연구 

결과는 향후 고속 비행체 설계 시 돌출물 주위 열

유속 예측 및 관련 수치해석 연구결과의 검증 데

이터로 활용될 수 있을 것으로 판단된다. 또한 본 

논문에서 제시한 실험 기법들은 향후 고속 유동에

서의 열유속 측정을 위한 실험 기법에 대한 참고 

자료로도 널리 이용될 수 있을 것으로 기대된다.

Ⅱ. 본  론

2.1 시험장치

본 논문의 실험적 연구는 일본 동경대학의 가시

와 캠퍼스에 설치되어 있는 극초음속 열풍동을 이

용하여 수행되었다. 모든 실험의 풍동 운용 조건은 

정체실의 정체 압력 950 kPa, 정체 온도 600 K로 

설정하였다. 이때 시험부에 형성되는 유입 유동 조

건은 압력 약 200～300 Pa, 단위 레이놀즈수 

2.0×10
6 /m 이다. 풍동이 시동될 수 있는 시험부에 

  Table 1. Specification of hypersonic wind 

tunnel of University of Tokyo and 

experimental test conditions 

항목
극초음속 

풍동 제원

본 연구 

실험 조건

마하수 7, 8, 9 7

노즐 출구 직경 200 mm 200 mm

정체 압력 1 MPa 0.95 MPa

정체 온도 300～800 ℃ 600 K

단위 레이놀즈 수 

/m
0.9～2.4×106 2.0×106

시험 시간 5～30 sec 5～30 sec

축열체/가열방식 Pebble/도시가스 버너
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삽입할 수 있는 모델의 최대 단면적은 1,250 mm2으

로 노즐 출구 단면적의 약 4%에 해당한다. 풍동 시

험부의 가시화 영역은 200 mm로 시험부 전방의 측

면과 윗면에 위치한다. 풍동의 전체적인 제원과 본 

연구의 실험 조건을 표 1에 요약 정리하였다.

2.2 실 험 모델 설계

평판 길이의 결정 앞서 언급한 바와 같이 본 

연구의 실험적 변수는 돌출물의 높이이며, 평판으

로부터 돌출된 2차원형 돌출물의 높이를 결정하는

데 있어 중요한 요소는 경계층 두께이다. 경계층 

두께를 예측하기 위해서는 경계층의 특성을 파악

하는 것이 필요하다. 참고문헌 [18]에 의하면 앞전

이 날카로운 평판의 경우, 층류-난류 경계층 천이

가 일어나는 앞전으로부터의 거리 x는 식 (1)의 레

이놀즈수로부터 결정되지만, 마하 6 이상의 극초음

속의 경우, 경계층 천이가 일어나는 레이놀즈수는 

106 이상임이 많은 실험적 연구를 통해 밝혀졌

다.[19-20] 이로부터 본 실험 조건의 경우, 경계층 

천이가 일어나는 지점은 앞전으로부터 최소 500 

mm이상으로, 본 시험 설비의 시험부에 체결될 수 

있는 모델의 최대길이가 320 mm임을 감안하면 모

든 실험 조건의 유동은 층류일 것으로 예상되었다.

   

∞
  ×∼×     (1)

이에 두 제한 조건을 기준으로 앞전으로부터 돌

출물까지 평판의 길이가 두 가지인 모델을; 모델 

1)쉴리렌 가시화가 가능한 최대 경계층 두께를 갖

는 짧은 모델, 모델 2)풍동 시험부 장착할 수 있는 

최대 길이의 긴 모델, 다음과 같이 설계하였다.  

모델 1) 짧은 모델 (Short Model)

층류 경계층의 두께가 최대인 지점: 165 mm

모델 2) 긴 모델 (Long Model)

시험부에 삽입할 수 있는 최대 길이: 320 mm

돌출물 높이 결정 평판의 길이를 결정한 후, 실

험 변수로 작용할 돌출물의 높이를 결정하였다. 앞

서 언급한 바와 같이 경계층 두께에 따라 돌출물 

주위 유동 특성이 달라지므로, 경계층 두께를 예측

하는 것이 필요하다. 경계층이 층류일 것으로 예측

하였으므로, 돌출물이 위치한 지점에서 예측되는 

경계층 두께는 Blasius 해로부터 짧은 모델의 경우 

1.4 mm, 긴 모델의 경우 2 mm로 매우 작다. 따라

서 일반적인 열유속 게이지의 직경을 고려하면 돌

출물 자체를 경계층 내부에 잠기게 하는 것은 불

가능하다. 이에 사용하고자 하는 열유속 게이지를 

삽입할 수 있는 최소 높이 6 mm를 기준으로 돌출

물의 높이를 3단으로 조절할 수 있도록 하였다. 이

Table 2. Dimensions of test models

항목 짧은 모델 긴 모델

L  (평판 길이) 165 mm 320 mm

W (평판 너비) 60 mm 60 mm

h  (돌출물 높이) 6, 12, 18 mm 6, 12, 18 mm

w (돌출물 너비) 50 mm 50 mm

l  (돌출물 길이) 24 mm 24 mm

Fig. 1. Test model

와 같은 방법으로 설계된 실험 모델의 모습은 Fig. 

1과 같으며, 최종 제원은 표 2에 제시하였다. 

2.3  실 험 데이 터 취득

열유속 게이지 고속 유동 실험에서 공력가열에 

의한 열전달량을 산출하기 위해 이용되는 방법은 

크게 두 가지로 구분된다. 하나는 박막게이지(Thin 

Film Gauge)나 열전대(Thermocouples)를 사용하여 

시간에 따른 표면 온도를 측정한 후 ‘semi-infinite 

body' 가정 등을 이용하여 열전달량을 역산하는 

방법이고, 다른 하나는 Gardon 게이지와 같은 열

유속 게이지를 바로 이용하는 방법이다. 전자의 경

우, 센서의 응답 속도가 수 ㎲ 정도로 매우 빠르기 

때문에 고속 유동 혹은 온도 변화가 빠른 영역에

적합하지만, 시험 시간이 긴 경우는 1차원 semi- 

infinite 가정이 더 이상 유효하지 않을 뿐 아니라 

박막 게이지에 증착된 필름이 파괴되거나, 수 ㎛ 

정도의 열전대의 접점이 떨어질 수 있기 때문에, 

본 연구와 같이 시험 시간이 긴 연속식 풍동을 이

용하는 경우는 적합하지 않다. 이에 본 연구에서는 

열유속 게이지 (TG2000-0, Vatell, 미국, 최대 측정 

범위 80 W/cm
2, 응답속도 20 msec)를 사용하였다. 

사용된 열유속 게이지는 Gardon 게이지 타입으로 

묻혀 있는 동(copper)으로 된 열싱크(heat sink)와 

얇은 콘스탄탄(constantan)의 막 및 열전대로 구성

되어 있다. 이의 구성은 두 개의 구리-콘스탄탄 열

전대 접합으로 나누어지며 하나는 막의 중심에 있

고 다른 하나는 막과 열싱크 사이의 경계면에 있

다. 따라서 열전대 출력은 막의 중심과 주위 사이

의 온도차의 함수로 표시되며, 이것은 막에서 싱크

로의 열 흐름의 식 (2)와 같은 함수로 표시된다.

  ×              (2)
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Fig. 2. P rotuberance with heat flux gauge

여기에서, s=막의 두께 k=막 재료의 열전도계수 

r=막의 반경, =막의 중심과 가장자리 사이의 

온도차 C=보정 상수 e=열전대의 출력이 된다. 실

험 시 측정된 전압(mV)은 보정식에 의해 열유속

(W/cm
2)으로 직접 환산된다.

Fig. 2는 3개의 열유속 게이지가 장착된 실험 모

델의 사진이다. 편의상 돌출물 상단에서 하단으로 

위치한 순서대로 게이지를 H1에서 H3로 명명하였

다. 게이지 역시 6 mm 간격으로 장착되었고, 게이

지들의 중심은 평판으로부터 3 mm(H3), 9 

mm(H2), 15 mm(H1)이다. 따라서 돌출물의 높이

가 18 mm인 경우는 측정지점이 H1～H3, 12 mm

인 경우는 H1～H2, 6 mm인 경우는 H1이 된다. 

장착된 열유속 게이지의 케이블은 Fig. 2~3에 보

이는 바와 같이 모델 장착을 위한 풍동 내 sting을 

통해 풍동 시험부 하단의 멀티 단자와 진공용 멀

티 핀 커넥터(HMS02 series, 다이트론테크놀러지, 

일본)를 거쳐 외부의 신호증폭기 및 시험측정치 기

록장치와 연결된다. Fig. 3은 시험부에 장착된 돌출

물 실험 모델 (짧은 모델)의 모습이다.

유동 가시화 유동 가시화를 위해 쉴리렌 이미지 

기법이 사용되었다. 쉴리렌 이미지 기법은 고속 유

동을 가시화하기 위한 가장 일반적인 기법으로 유

동장 내 밀도 구배가 나타난 지점을 정확히 파악

할 수 있어 충격파나 팽창파 등 고속 유동 특성을 

관찰하기 용이하다. 광학장치의 배열은 일반적으로 

잘 알려진 Z-타입 세팅 방법을 적용하였다. 자세한 

세팅 방법은 참고 문헌 [21,22]를 참조하길 바란다.

Fig. 3 . Short test model installed test section  

직경 300 mm, 초점거리 4 mm인 1쌍의 오목 거울

과 백색 광원의 제논 램프를 이용하였다. 

Ⅲ. 결과 및 논의

3 .1 경 계층 특성 파악

돌출물 주위의 유동 특성을 파악하기 위한 실험

적 연구를 수행하기 위해서는 유입 유동의 경계층 

특성을 먼저 조사하여야 한다. 2.1에서 언급한 바

와 같이 본 실험 조건의 유동은 층류 경계층을 가

질 것으로 예측되지만, 이를 실험적 방법을 통해 

명확히 검증하는 것이 필요하다. 실험을 통한 경계

층 특성 파악은 경계층 천이에 대한 연구와 맥락

을 함께 한다. 경계층 천이에 대한 연구는 크게 경

계층 천이 자체에 대한 연구와 이의 가시화를 위

한 기법 연구로 분류된다. 흔히 풍동에 장착되는 

실험 모델은 그 크기가 작기 때문에 실험의 목적

에 맞도록 원하는 지점에 경계층 천이가 일어나지 

않는 문제가 발생한다. 이에 실험 모델의 표면 거

칠기나 트립 등을 이용하여 강제로 경계층 천이를 

발생시키고자 연구가 수행되었으며, 더불어 이를 

가시화하고자 하는 연구가 함께 병행되어 왔다. 이

러한 이유로 많은 연구자에 의해 경계층 천이 가

시화 기법에 대한 방법론적 연구가 충분히 수행되

었다. 그러나 국내에서는 관련 연구가 거의 수행된 

바 없어 본 논문을 통해 간략히 소개하고자 한다. 

보다 자세한 사항은 참고문헌[21] 등을 참조하길 

바란다. 

경계층 천이 가시화 (Detecting of Boundary 

Layer transition) 경계층 천이 가시화를 위해 느린 

아음속 유동에서는 smoke를 이용한 smoke 

filament 가시화 기법을 사용하기도 하지만, 고속 

유동에서는 적용할 수 없다. 고속 유동에서 경계층 

천이를 탐지하기 위한 가장 간단한 방법은 광학계

를 이용한 쉐도우 혹은 쉴리렌 이미지 기법으로, 

천이 지점을 촬영한 사진을 통해 명확히 식별할 

수 있다. 그러나 이러한 이미지 촬영은 발광 시간

이 수 ㎲ 이내인 고가의 고휘도 스파크 광원을 필

요로 하는 단점을 갖는다. 그 외 유동의 압력이나 

속도를 측정하여 경계층 천이 지점을 탐지할 수 

있으나, 충분한 해상도를 위해서는 수많은 동압 센

서가 필요하게 된다. 이러한 단점을 극복하기 위해 

많은 기법들이 경계층의 천이시 층류 유동이 난류 

유동으로 바뀌게 되면서 열전달량이 크게 증가하

는 점에 착안하여 연구되었다. 여기에는 크게 

China clay 기법, Liquid-film 기법, 온도 측정 기

법 등이 있다. 다시 Liquid-film 기법에는 액정

(liquid crystal)을 이용하는 방법과 승화성 고체를
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이용하는 승화(sublimation) 방법이 있고, 온도 측

정 기법에는 열전대 혹은 열유속 게이지를 이용하

는 방법과 적외선 온도가시화(IR thermography) 

기법 등이 있다. 이상 언급한 모든 기법이 난류 영

역에서 표면 열유속이 커지는 특징을 이용한다. 각 

기법마다 각각의 장단점을 가지고 있으나, 승화성 

고체를 이용하는 승화 방법은 특별한 별도의 장치

를 요구하지 않으므로 손쉽게 고속 풍동에 적용할 

수 있다. 이에 본 연구에서도 경계층 특성 파악을 

위해 승화 방법을 적용하였다.    

승화 방법은 승화성 고체를 적절한 용매에 녹인 

후, 실험 모델에 균일하게 분무(spray)하면 용매는 

매우 빠른 시간에 증발하고 실험 모델에는 승화성 

고체만 증착된다. 유동이 형성되어 실험 모델의 어

느 지점에서 경계층 천이가 발생하면, 열전달량이 

증가한 난류 영역에서 증착되어 있던 승화성 고체

가 승화되기 때문에 경계층 천이 지점을 식별하는 

것이 가능하게 된다. 이때 풍동의 정체 온도는 사

용하는 승화성 고체에 따라 다르지만 보통 330 K 

이상이어야 한다.[21] 또한 실험 대상에 용매에 녹

인 승화성 고체를 유동의 온도 조건에 따라 적절

한 두께로 균일하게 분무하는 것이 매우 중요하다. 

승화 방법에 흔히 사용되는 승화성 고체는 아조벤

젠(Azobenzene, C12H10N2), 플루오렌(Fluorene, 

C6H4CH2C6H4), 나프탈렌(Naphthalene, C10H8) 등

이며 용매로는 아세톤, 톨루엔, 에탄올 등이다. 본 

연구에는 은색 실험 모델에 대해 흰색의 플루오렌

이나 나프탈렌 보다 상대적으로 육안으로 잘 구분

되는 갈색의 아조벤젠-아세톤을 사용하였다.

경계층 천이 탐지를 위한 실험 결과 아조벤젠

을 이용한 경계층 천이 가시화를 위한 실험은 긴 

모델을 이용하여 수행되었다. 아조벤젠을 아세톤에 

약 2:8의 비율로 용해시킨 후 압축 공기와 소형 페

인트 분사기를 이용하여 실험 모델에 균일하게 분

무하였다. 평판에서의 경계층 천이 유무에 대한 가

시화가 실험 목적이므로 돌출물은 장착하지 않고 

실험이 수행되었다. 이 실험의 경우, 시험부의 측

면 가시화 창은 쉴리렌 이미지를 얻는데 이용하였

고, 시험부 윗면의 창이 경계층 천이 가시화를 위

해 사용되었으며, 가시화 이미지는 비디오 카레라

를 이용하여 촬영되었다. Fig. 4는 아조벤젠이 분무

된 실험 모델이 시험부에 장착된 사진이다.  

   Fig. 4 . L ong plate model for detection of 

boundary layer transition 

경계층 천이 가시화 실험은 유동 특성을 명확히 

확인하고 그 결과를 상호 비교하기 위해 크게 두 

경우로 나누어 수행되었다. 동일한 긴 평판 모델에 

아무것도 부착하지 않은 경우와 강제적인 경계층 

천이를 유발하기 위해 높이와 형상이 다른 2가지 

트립 닷(trip dot)을 부착한 경우로 구분하여 실험

을 수행하였다. 두 트립 닷은 평판 앞전으로부터 

160 mm 지점에 Fig. 5과 같이 엇갈리는 배열로 3

열을 동일하게 부착하였다. 모든 실험 경우의 실험 

시간은 30초로 동일하게 하였다. Fig. 5에 평판 모

델에 트립 닷이 부착된 사진을 제시하였고, 트립 

닷의 부착 조건을 표 3에 요약하였다. 

Fig. 6은 승화 기법을 이용하여 수행한 경계층 

천이 가시화 결과이다. Figure 6에 표시한 바와 같

이 세 경우 모두 아조벤젠이 승화된 영역이 모델

의 앞전 부근에 한정되어 있으며 그 영역의 크기

가 비슷하다. 평판 앞전에서의 아조벤젠의 승화는 

모델 앞전 아랫면의 쐐기 형상에서 유발되는 경사 

충격파에 의한 고온 유동 영역 때문인 것으로 추

측된다. 이 외 아조벤젠이 승화된 다른 영역은 발

견되지 않았다. 이로부터 본 실험의 유동 상태는 

층류이고, 높이 0.8 mm의 트립 닷을 이용하여도 

경계층 천이가 발생하지 않음을 알 수 있었다. 이

는 마하 6이상의 극초음속의 경우, 트립이 위치하

는 지점의 레이놀즈수가 105 이상이더라도, 트립의 

높이가 경계층 두께보다 작으면 경계층 천이 지점

을 강제적으로 앞당기는데 도움이 되지 않는다는 

기존의 연구결과[19]를 뒷받침한다. 높이가 0.8 

Table 3 . Dimensions of test model

항목
평판 길이

(mm) 

Trip dot

위치
(mm)

높이
(mm) 

형상
(mm)

Case 1 320 미부착

Case 2 320 160 0.3 원기둥

Case 3 320 160 0.8 오각기둥

  Fig. 5 . Shape and arrangement of trip dot 

attached in flat-plate model
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Fig. 6 . Visualization images of boundary layer 

transition using sublimating method

mm보다 큰 트립 닷은 그 높이가 경계층 두께와 

비슷하기 때문에 트립 닷 자체가 돌출물로 작용될 

수 있으므로, 더 이상의 실험은 본 연구에 있어 의

미가 없다고 판단되어 수행하지 않았다.

3 .2 돌 출 물  주위  유동  가 시화 결과

Fig. 7은 쉴리렌 이미지 결과를 바탕으로 얻어진 

돌출물 주위 유동에 대한 도식도이고, Fig. 8은 실

험 모델에서의 돌출물 높이에 따른 쉴리렌 이미지

이다. Fig. 8의 (a)는 짧은 모델, (b)는 긴 모델에 

대한 유동 가시화 결과이다. 

Fig. 8로부터 평판 앞전의 윗면과 아랫면에 두 

개의 충격파를 관찰할 수 있다. 모델 앞전에서는 

앞전의 무딘 정도에 의해 궁형 충격파가 발생된다. 

발생된 궁형 충격파의 하류 부분은 모델 윗면에서

는 경계층에 의해 발생하는 경사 충격파와, 아랫면

에서는 쐐기 형상에 의해 발생하는 경사 충격파와 

복합되어 하나의 경사 충격파로 관찰된다. 윗면의 

경사 충격파의 각도는 평판에 대해 (a) 짧은 모델

의 경우 13.5°, (b) 긴 모델의 경우 11.3°로 돌출물

의 높이와는 무관하게 모델별로 동일하게 측정되

었다. 아랫면의 경사 충격파 각도는 17°로 마하수 

7에서 10° 각을 갖는 쐐기 형상에 대한 이론적 충

격파 각 16.4°와 큰 차이가 없다. 

   Fig. 7 . Schematic of flow characteristics 

around protuberance

( a)  짧 은  모델              ( b)  긴  모델

   Fig. 8 . Schlieren images of flow around 

protuberance 

쉴리렌 이미지 가시화 결과로부터 관찰된 돌출

물 주위에 발생하는 유동의 가장 큰 특징은 돌출

물 전방의 경계층 박리 영역의 존재이다. 

(a) 짧은 모델의 경우, 돌출물 높이 18 mm, 12 

mm, 6 mm에 대해 박리 영역이 시작되는 지점은, 

돌출물 전면으로부터 각각 137 mm, 102 mm, 94 

mm로 돌출물의 높이가 클수록 돌출물 전방의 박

리 영역이 크게 발생하였다. 그러나 돌출물의 높이

가 6 mm 간격으로 동일하게 작아졌음에도 불구하

고, 돌출물의 높이가 작을수록 박리 영역의 크기가 

감소하는 정도는 감소하여, 높이 12 mm와 6 mm

의 경우 박리 영역크기의 큰 차이가 발생하지 않

는 특징을 보였다. 이에 따라 박리 영역으로부터 

발생하는 경사 충격파의 각도 역시 높이가 가장 

큰 돌출물의 경우로부터 각각 25°, 22°, 21°로 감소

하였으나, 12 mm와 6 mm의 경우 충격파 각의 차

이가 크지 않았다. 이러한 차이 때문에 높이 6 

mm의 경우, 돌출물은 박리 영역에 완전히 잠기게 

되고 18 mm나 12 mm의 경우와 다르게 돌출물 

상부 끝단에서 궁형 충격파가 관찰되지 않는다. 즉 

돌출물의 높이가 어느 수준보다 작아지면, 돌출물

의 의해 형성되는 전방의 박리 영역을 포함한 아

음속 영역이 돌출물 높이보다 더 클 수 있음을 알
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수 있다.

(b) 긴 모델의 경우, 모델 전반부의 유동에 대한 

가시화만 가능하였다. 가시화 영역에는 18 mm의 

경우만 박리 영역이 시작된 부분이 관찰되었고, 12 

mm와 6 mm의 경우는 박리 영역이 관찰되지 않

았다. 18 mm의 경우 쉴리렌 이미지로부터 측정된 

박리 영역의 시작 지점은 돌출물 전면으로부터 

190 mm이다. 따라서 돌출물의 높이가 동일하다하

더라도, 평판의 길이가 길어지면, 즉 돌출물이 위

치하는 지점의 경계층의 두께가 증가하면 돌출물 

전방에 발생하는 박리 영역이 커짐을 알 수 있다. 

경계층의 특성이 층류임을 이미 확인하였으므로, 

경계층의 두께는 2.2에서 Blasius식에 의해 예측한

바와 같이, 1.4 mm(짧은 모델)와 2 mm(긴 모델)로 

그 차이는 매우 작을 것으로 예측된다. 따라서 돌

출물 전방의 박리 영역의 크기는 돌출물이 위치하

는 지점의 경계층 두께에 상당히 민감함을 알 수 

있다. 그러나 이 추론은 18 mm의 돌출물에서의 

실험 결과로 보다 추가적인 실험 또는 수치해석 

연구를 통해 보완할 필요가 있다고 판단된다.

3 .3  돌 출 물  전면 열 유속  측정  결과

Fig. 9와 10은 돌출물 높이 18 mm의 짧은 모델

을 이용한 실험으로부터 측정한 풍동 작동 및 열

유속 데이터이다. Fig. 9는 실험 시간을 8초로 설정

하여 풍동이 정상적으로 시동되었을 때, 풍동의 정

체 압력 및 온도와 풍동 시험부에서의 정압을 시

간에 대해 나타낸 그래프이다. 정체실의 정체 압력

은 풍동의 On/off 밸브가 열리면서 0.5초 이내의 

빠른 시간에 세팅되는 반면, 정체 온도는 설정된 

600 K에 도달하는 데 약 5초의 시간이 소요된 후 

  Fig. 9 . Stagnation pressure & temperature 

and static pressure in operated 

condition of hypersonic wind tunnel

   Fig. 10 . Heat flux of front side of 18  mm 

protuberance in short model 

Fig. 11. Heat flux with experimental Conditions

약 3～4초간 설정된 온도를 유지하였다. 풍동이 작

동되는 동안 풍동의 모든 측정데이터의 진동은 관

찰되지 않았다. Fig. 10은 Fig. 9의 풍동 조건에서 

측정된 열유속 데이터이다. 풍동이 시동된 직 후, 

풍동의 정체온도와는 무관하게 열유속은 세 지점

에서 모두 이미 일정 수준에 도달하여, 풍동의 유

동 데이터와는 달리 매우 큰 폭으로 진동하고 있

다. 이는 돌출물 전방의 유동이 비정상 상태에 있

음을 보여준다. Fig. 10의 시험 시간(11～17초)에 

대한 세 위치에서 측정된 열유속의 시간에 대한 

평균치는 H1=27.6, H2=2.3, H3=1.9로, 돌출물 상부

에서 열유속의 점프가 발생하면서 공력가열 현상

이 집중되고 있음을 보여준다.  

Fig. 11에 각 실험 조건에 따른 열유속 측정치를 

제시하였다. 일본 동경대학의 극초음속 풍동의 경

우, 풍동이 시동 될 때 가열기로부터 티끌과 같은 

입자들이 발생한다. 시험 횟수가 증가하면서 이러
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한 입자들이 열유속 게이지의 전면을 오염시킴에 

따라 모든 실험 조건에서의 열유속 데이터는 획득

할 수 없었다. 제시된 열유속 측정치에 해당하는 

실험조건은 짧은 모델의 경우, 돌출물의 높이 18 

mm와 12 mm, 긴 모델의 경우, 돌출물의 높이 18 

mm로 전체 실험 조건 중 일부분에 해당한다. 

Figure 11로부터 동일한 평판의 길이에 대한 돌출

물의 높이가 다른 경우, 즉 짧은 평판 모델의 돌출

물의 높이가 12 mm인 경우와 18 mm인 경우를 

비교하면, 평판으로부터 동일한 위치 3 mm(H3)에

서 측정된 열유속 값은 돌출물의 높이가 12 mm 

인 경우가 더 작았다. 또한 동일한 높이의 돌출물

에 대한 평판의 길이가 다른 경우, 즉 긴 모델과 

짧은 모델에 동일한 돌출물(높이 18 mm)의 실험 

결과, 같은 위치(H2와 H3 지점)에서의 열유속 측

정치를 비교하면, 긴 모델의 열유속이 보다 크게 

측정되었다. 이와 같은 결과로부터 돌출물의 높이

가 클수록, 그리고 돌출물이 위치한 평판의 길이가 

길수록, 즉 돌출물이 위치한 곳의 경계층 두께가 

클수록, 돌출물 전면에 공력가열에 의해 가해지는 

열전달량은 큰 것으로 나타났다.   

V. 결  론

마하 7의 극초음속 유동 내 평판으로부터 돌출

된 2차원형 돌출물 전면에서의 열유속 계측을 목

적으로 일본 동경대학의 가시와 극초음속 풍동을 

이용하여 실험적 연구를 수행하였다. 여러 실험적 

제한 조건에 따라 평판의 길이가 다른 두 모델(평

판 길이 165 mm, 320 mm)을 설계하고, 유입 유동 

조건 및 돌출물의 형상은 동일하게 유지하여 세 

가지 다른 돌출물 높이(18 mm, 12 mm, 6 mm)에 

따른 공기역학적 특성과 공력가열에 의한 열전달 

특성을 관찰하였다. 쉴리렌 기법을 이용한 유동 가

시화를 통해, 박리 영역을 포함한 돌출물 주위의 

기본적 유동 특성을 관찰하였고, Gardon 타입의 

열유속 게이지를 이용하여 돌출물 전면에서 열유

속을직 측정함으로써 그 특성을 파악하였다.

1)쉴리렌 가시화 이미지로부터 돌출물 전방에 

박리 영역이 형성됨을 관찰할 수 있었다. 형성된 

박리 영역은 돌출물의 높이가 클수록 그 크기가 

증가하였다. 그러나 돌출물의 높이가 어느 수준 이

하이면, 동일한 돌출물의 높이차에 대해 돌출물 전

방에 형성되는 박리 영역 크기의 차가 확연히 작

아짐을 확인할 수 있었다.  

2)같은 높이의 돌출물이라 하더라도, 돌출물 전

방에 발생되는 박리 영역의 크기는 평판의 길이가 

길어질수록 크게 증가하는 특성을 보였다. 즉 돌물

물이 위치하는 지점의 경계층 두께에 매우 민감한 

것으로 판단된다.   

3)돌출물의 높이가 18 mm인 경우, 시험 시간에 

대한 평균으로 나타낸 열유속 값은 중부와 하부에 

비해 상부에서 매우 크게 증가하였다. 상부에서 측

정된 열유속 값은 중부나 하부의 약 10～15배 정

도에 이른다. 즉 돌출물 상부에 공력 가열 현상이 

크게 집중되고 있음을 알 수 있다.

4) 돌출물의 높이가 클수록, 그리고 돌출물이 위

치한 곳의 경계층 두께가 클수록, 돌출물 전면에 

공력가열에 의해 가해지는 열전달은 큰 것으로 측

정되었다.

본 논문의 연구 결과는 향후 고속 비행체 설계 

시 돌출물 주위의 열유속 예측 및 수치해석 결과

의 검증 데이터로 활용될 수 있을 뿐 아니라, 고속 

유동에서의 열유속 측정을 위한 실험 기법에 대한 

자료로도 이용될 수 있을 것으로 기대된다. 
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