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Ⅰ. 서 론

재진입 캡슐은 고 마하수 유동 환경에서 자세 

변동을 겪는다. 해당 환경에서 안정적인 자세 제

어를 위해서 다양한 자세각(yaw, pitch, roll)에 

대한 공력 특성이 필요하다. 재진입 캡슐에 대한 

기초 연구로서 반구 모델이 사용돼왔으며, 0° 받

음각에 대한 실험적 연구가 수행되었고 마하수와 

항력계수 관계에 대한 경험식이 유도 및 검증된 

바 있다[1]. 반면, 다양한 자세각에 대한 실험적 

연구는 반구원통 모델에 대해 이루어졌을 뿐, 캡

슐의 선두부를 모사하는 반구에 대한 연구는 추
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ABSTRACT

In this work, the effect of attitude angle variation on drag coefficients of hemisphere in
a Mach 6 flow has been investigated. Experiments were conducted in a shock tunnel and
a free-falling technique was used to minimize flow disturbance by a sting. For attitude and
drag coefficient measurements of a free-falling hemisphere, a free-falling technique based
on a releasing mechanism with a stair-typed module and an electromagnet was developed.
A shadowgraph technique was used for flow visualization using a high-speed camera.

초 록

마하수 6 조건에서 반구 모델에 대해 자세각의 변화에 따른 항력계수를 연구하였다. 충

격파 터널에서 실험이 진행되었으며 지지대 유동 간섭을 최소화하기 위해 자유낙하 기법

을 사용하였다. 자유낙하하는 반구 모델의 자세와 항력계수를 측정하기 위해 계단식 모듈

과 전자석을 이용한 자유낙하 기법을 구축하였고 초고속 카메라를 통한 shadowgraph 기

법을 사용하였다.
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가 연구가 필요한 실정이다[2].
극초음속 환경은 고엔탈피, 고마하수 유동에 

용이한 충격파 터널을 통해 모사할 수 있다. 충

격파 터널의 항력계수(CD) 측정 방법은 시험 모

델의 지지 장비와 관련하여 크게 지지 구조물,
실 연결, 로봇팔, 그리고 센서가 내장된 모델의 

자유낙하 등으로 구분된다. 스팅은 안정적이지만 

후류에 영향을 주어 공력 측정에 오류가 발생한

다[3]. 실로 모델을 원하는 위치에 달고 도착하는 

충격파에 맞춰 자르는 방법은 모델 위치 조절이 

쉽다는 장점이 있지만, 스팅과 마찬가지로 실의 

유동 간섭이 존재한다[4]. 로봇팔의 경우, 모델을 

지지하는 팔이 젖혀짐으로써 자유낙하시키는 시

스템이며 초기 충격량을 가할 수 있을 뿐만 아니

라 시스템의 복잡성과 큰 부피로 인해 제약이 크

다[5]. 센서가 내장된 자유낙하 기법도 사용되어

왔지만, 이또한 센서가 내장될 모델의 최소 크기

의 제약이 존재한다[6].
이와 같은 항력계수 측정 방식들의 대안으로

서 Igra 등[7]은 가시화기법을 사용하여 자유낙하

하는 모델의 항력계수 측정 기법을 제시한다. 일

반적인 지지 구조물을 사용하는 경우, 모델을 고

정하기 때문에 유동과 모델의 상대속도가 일정하

며, 이로 인해 항상 일정한 항력계수가 계산된다.
그러나 해당 기법에서는 유동으로 인한 수평가속

도, 그리고 중력으로 인한 수직가속도로 인해 유

동과 모델 간의 상대속도가 연속적으로 변하므로 

이를 고려한 항력계수를 구할 필요가 있음을 

Igra 등이 제시한 바 있다.
본 연구에서는, 전자석을 통해 자유낙하하는 

모델을 구성하여 지지 장비에 의한 주변의 간섭

을 방지하고, 시험부 외부에 초고속 카메라를 이

용하여 모델의 움직임과 공력 특성을 측정하는 

기법을 사용하였다[8]. 해당 기법을 통해 극초음

속 환경에서 자유낙하하는 pitch와 yaw 등의 임

의의 자세각을 갖는 물체의 공력특성 측정의 기

초연구로서, 마하수 6 조건의 충격파 터널에서 

반구모델의 자세각과 항력계수 측정을 수행하였

다. 이를 통해, 자세각에 따른 항력계수 변화 경

향성을 조사하고 이론값과 비교하였다.

Ⅱ. 실험 구성

2.1 시험조건

본 실험에서는 고엔탈피, 고마하수, 그리고 고

레이놀즈수 유동형성이 가능한 충격파 터널(한국

과학기술원 항공우주공학과 K1 충격파 터널)을 

Fig. 1. CAD image of K1 shock tunnel[9]

Fig. 2. Setup for a free-fall release

사용하였다. 이는 총 길이 5.86 m의 충격파관,
마하수 6 유동으로 팽창시키는 conical nozzle(팽
창비 56.25), 그리고 시험부로 구성된다(Fig. 1).
고압관, 완화부, 저압관의 길이는 각각 2.4 m,
0.06 m, 3.4 m이다.

모델을 시험부에서 낙하시킬 플랫폼은 Fig. 2
와 같다. 상부에 전자석(JL Magnet社 JL-8A, 최

대흡착력 240 kgf)이 있고, 자력이 통하는 강철 

플랫폼을 통해 철사 끝에 반구 모델을 탈부착하

였다. 자유낙하 기법은 모델과 충격파 동시 도달

을 맞추기가 까다로우므로, 본 플랫폼은 동기화 

확률을 높이기 위해 총 8개의 모델을 동시에 자

유낙하시키는 방식을 사용하였다. 모델을 부착하

는 철 와이어를 통해 낙하 받음각 설정이 가능하

다(Fig. 2).
사용된 충격파관의 충전 압력 조건은 Table 1

과 같으며, 시험부 유동 조건은 Rankine-Hugoniot
관계에 기초한 간단한 공기역학 계산기로 결정되

어 Table 2에 정리되었다[10]. 노즐 출구에서 유

동은 마하수 6, 지름 3 mm 반구 모델에 대한 레

이놀즈수 11,300로 확인되었다.
Table 2의 계산값을 아래 Rayleigh supersonic

pitot 공식에 적용하여 구해진 피토 압력()과 

실제 측정된 피토 압력은 각각 87.5 kPa 그리고 

85.0±1.7 kPa이다[11].

Driver Driven Test Section Temperature

He(3.1 MPa) Air(40 kPa) Air(400 Pa) 298 K

Table 1. Initial filling condition[9]
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Property Value
p∞, Pa 1870
T∞, K 208
ρ∞, kg/m3 0.0312
μ∞, kg/m·s 1.41×10-5

U∞, m/s 1700
M∞ 6
ReD 11300

Table 2. Flow condition
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∞
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(1)

2.2 모델 및 광학기법

실험 모델은 탄소강 S45C(0.45% 탄소, 0.25%
규소, 0.75% 망간, 0.03% 인, 0.35% 황, 0.2% 니

켈, 그리고 나머지 철의 혼합물) 지름 3.000±
0.005 mm의 베어링 원구를 반으로 자른 반구이

며, 질량은 0.055±0.005 g이다.
모델은 전자석을 이용한 자유낙하 기법을 사

용하므로 강자성체로 선정되었다. 가시화 기법은 

ms 단위의 짧은 정상류 환경에서 이동거리가 길

수록 높은 정밀성을 보인다. 이동거리를 높이기 

위해 앞면 면적을 늘리면서 질량을 줄이기 위해 

3 mm 지름이 결정되었다. 지름 3 mm 반구는 

전자석 자세제어의 한계가 존재한다. 자유낙하 

될 때, 모델을 부착했던 철사에 잔류자기가 존재

한다. 본 모델은 질량이 가벼우므로 자유낙하 과

정에서 잔류자기의 영향을 받아 자세의 변화를 

겪게 된다. 초기 설정과 관계없이 pitch와 yaw가 

생성되어 시험부에서 변칙적인 자세를 이루게 된

다. 자세제어가 되지 않더라도, 임의의 초기각이 

존재하므로 자세에 따른 항력계수 경향성을 확인

하고자 하는 본 실험 목적에 영향은 없다.

Fig. 3. Schematic of shadowgraph
visualization[9]

본 실험의 shadowgraph 가시화 기법은 Fig. 3
과 같이 Z 타입으로 Laser Quantum Gem社 고

출력 레이저, 두 평면거울, 두 오목거울, 그리고 

Fastcam Mini Ux100 CMOS 고속 카메라로 구성

되었다. 카메라의 노출시간은 3.9 μs, 프레임 속

도는 16000 fps, 그리고 해상도는 640×312이다.
본 기법을 사용할 시에 3 mm 반구의 지름은 약 

15 픽셀에 해당한다.

Ⅲ. 분 석

3.1 자세각 Pitch 및 Yaw 유도

자세각은 일반적으로 yaw-pitch-roll 회전 순서

를 상정하여 모델의 Euler각이 결정되며, 부호는 

오른손 법칙을 따른다(Fig. 4). Shadowgraph 이

미지는 pitch-yaw-roll 회전 경우의 pitch, yaw
자세각을 보인다. 따라서 shadowgraph에서 유도

된 자세각은 일반 yaw-pitch-roll 규약에 맞춰 보

정되어야 한다. 반구 모델은 축 대칭이므로 

pitch(θ)와 yaw(ψ)만 고려하였다. Shadowgraph
에서 pitch는 Fig. 5(a)의 긴 점선과 같이 지름으

로 보이는 선분의 끝 두 점의 좌표를 찾고 선분

의 기울기를 통해 계산되었다(식 2). Yaw의 경

우, 이 선과 수직 하는 선을 그릴 때, 모델 그림

Fig. 4. Yaw-pitch-roll model rotation

Fig. 5. Illustration of pitch and yaw
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자를 가장 길게 지나는 선분(짧은 점선)을 그리

고 해당 선분과 그림자 윤곽선의 두 교차점 좌표

를 이용하였다. Pitch 회전한 z축을 따라 내려다

본 반구의 상면도는 Fig. 5(b)와 같은데, 이때 ψ

를 한 각으로 하는 직각삼각형 변의 길이를 알 

수 있으므로, 식 3을 통해 ψ가 계산된다. r은 반

구 반지름을 뜻한다.

  arctan
  (2)

  arcsin

   (3)

Pitch-yaw-roll의 pitch와 yaw를 yaw-pitch-roll
규약에 맞춰 보정하기 위해서 아래의 3차원 회전 

행렬식이 고려되었다. Fig. 5에서 추출된 pitch와 

yaw에 대한 회전 행렬  그리고  를 

사용하여 초기 반구 선두부 좌표 (r, 0, 0)에서 

pitch-yaw 회전이동한 최종 반구 선두부의 직교

좌표(x, y, z)를 구한다(식 4).















 



















cos sin 
sin cos 
  









cos  sin
  

sin  cos



















(4)

그 후 직교좌표(x, y, z)를 사용하여 보정된 

pitch와 yaw를 아래 식으로 계산할 수 있다.

  arctan
  (5)

  arctan
  (6)

3.2 자유낙하 항력계수

반구에 대한 전형적인 항력계수는 아래와 같

은 식으로 표현된다(식 7). 이는 모델 수직가속도

가 배제되고 유동과 모델 간 고정 상대속도만이 

고려되어, 반구 질량, 모델 수평 속력, 자유류 밀

도, 그리고 자유류 속력이 각각  , , ∞, 그

리고 로 표기된 식이다.

 




∞







(7)

그러나 자유낙하 모델은 중력의 수직 가속을 

겪고, 가속하는 모델과 유동의 상대속도가 시간

에 따라 변하므로 2차원 힘의 영향을 고려하는 

것이 합리적이다. Igra 등은 모델의 수직 움직임

과 상대속도를 고려한 공식을 제시하였다[7]. 이

에 모델의 수직 움직임이 중력의 방향과 같은 본 

실험 조건에 따라 수정된 공식을 사용하였다(식 

8). 또한 자세에 따른 앞면 면적의 변화를 고려

하였다. 모델 수직 속력 그리고 중력가속도는 각

각 vm, 그리고 g로 표기하였다. 모델의 속도(um)

및 가속도(
 , 


) 값은 상용 Matlab 프

로그램을 사용하여 구하였다. 정상유동구간에서 

시간에 따른 모델의 이동거리값을 곡선 근사하여 

얻어진 다항식을 미분하면 각 프레임마다 속도와 

가속도 값이 얻어진다.

 




∞


coscos



×







 



 












 



(8)

3.3 뉴토니안 이론

뉴토니안 이론(Newtonian theory)은 극초음속 

유동이 임의의 물체에 가하는 압력 계수()를 유

동과 물체 표면 접선의 사잇각()의 함수로 나타

낸다[12]. 층류, 비점성 유동과 0의 배압 압력계수

를 가정하는 Newtonian theory는 최대 압력계수

(max)를 2로 가정한다. Modified Newtonian

theory는 충격파에 의해 감소하는 max를 고려

하며 무딘 몸체에 적합하다.

 maxsin
 (9)

식 9의 벡터 면적분을 적용하면 자유류와 반

구 중심축이 사잇각 를 이룰 경우의 항력계수

를 아래와 같이 구할 수 있다. 구좌표계를 사용

하였으며, S, CS, 그리고 dA는 각각 앞면 면적,
control surface, 그리고 미소면적을 나타낸다.

  




∙ 
 (10)

cos

max 





tan

 tan
sec 



sin cos 

한편, 같은 방식으로 반구의 모멘트()를 구

하여 에 따른 모멘트 경향성 또한 예측할 수 

있다. 은 질량중심으로부터 CS 상의 임의의 점
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까지의 위치벡터이다.

 


∞




× 
 (11)

Ⅳ. 실험결과

충격파 도달 이후 407±15 μs의 유동 발달 구

간이 발생하며, 정상유동은 그 이후 shadowgraph
이미지에서 dump tank로부터의 반사 충격파에 

의한 유동교란이 관찰되기 전까지 708±42 μs동
안 유지되었다.

동일한 지름 3 mm 반구 모델에 임의의 초기 

자세각을 주어 실험하였다. 일관된 실험결과 비

교를 위해 다수의 실험 결과 중 내경 90 mm 노

즐 출구의 코어 중심으로부터 반지름 22.5 mm
이내의 test rhombus에 위치한 세 경우를 각각 

Case 1, Case 2, 그리고 Case 3으로 선정하였다.
정상 유동 구간 동안 같은 순서대로 각각 12, 12,
그리고 13 장의 프레임이 찍혔으며 Fig. 6은 이

의 자유 낙하 궤적을 보여준다.
Figure 6은 상당한 수직 이동을 보이며 수직 

방향 또한 공력 계산에 고려하는 식 8의 근거를 

뒷받침한다. 이를 통해 정상유동 구간 동안 이동

거리와 자세변화를 정성적으로 확인할 수 있다.
시간에 따른 모델의 수직 및 수평 이동거리는 

Fig. 7(a)~7(c)에 제시하였다. 이동거리는 ±0.5 픽

셀의 오차를 가진다. 해당 이동거리 결과값에 대

한 2차식 적합곡선의 미분을 통해 속도와 가속도

가 계산되었다. 2차 이상 고차 다항식의 경우 결

정계수가 감소하고 음의 항력이 계산되는 등의 

불확실성이 확인되어 배제하였다. x방향과 z방향 

적합곡선 결정계수는 각각 0.992±0.003 그리고 

0.913±0.024로서 높은 적합도를 보였다. 각 Case
에 대한 가속도는 상수로 계산되었으며, Case 1,
Case 2, 그리고 Case 3 순으로 x방향 가속도는

Fig. 6. Model trajectories during steady flow

각각 4990 m/s2, 5520 m/s2, 그리고 5880 m/s2

로, z방향 가속도는 각각  25.6 m/s2, 511 m/s2,
그리고 –511 m/s2로 계산되었다. x방향 가속도

가 z방향보다 최소 10배 높아 항력계수 결정에 x
방향 가속도의 영향이 더 높은 것이 확인되었다.

Figure 7(d)~7(f)는 시간에 따른 자세각 pitch,
yaw의 정량적 변화를 나타내며, 모델의 대칭성

을 바탕으로 자세각의 절댓값이 사용되었다. 각

도 오차는 이동거리의 ±0.5 픽셀 오차로 인해 발

생하는 최대 및 최소각도를 보인다. 낮은 해상도

의 영향으로 높은 오차 범위를 보이며, 특히 

yaw가 pitch보다 오차가 큰데, 이는 각 측정을 

위한 픽셀수가 상대적으로 적기 때문이다. 자세

각은 전반적으로 감소하는 경향성이 나타났다.
이는 Newtonian theory와도 부합한다. 식 11을 

해석하면 반구는 자세각(yaw 및 pitch)이 0°일 

때, 안정 균형(stable equilibrium)을 이룬다. 모멘

트는 항상 자세각과 방향이 반대이고 자세각이 

0°일 때 알짜 모멘트가 0이므로 반구 모델의 경

우 임의의 초기 자세각이 0°로 수렴한다.
위의 각도, 속도, 그리고 가속도 값을 식 8에 

대입하면 시간에 따른 항력계수를 구할 수 있다.
이를 바탕으로 각도에 따른 항력계수 결과를 

Fig. 8에 나타내었다. 식 10의 Newtonian theory
와 modified Newtonian theory, 그리고 

Henderson 등의 자세각 0° 반구에 대한 경험식 

값을 나타냈다[1]. 항력계수 오차 계산은 error
propagation을 사용하였고, 각 변수에 대해 95%
신뢰도로 진행하였다[13]. Yaw의 가속도값의 경

우, 적합곡선의 결정계수가 0.992±0.003이므로 측

정오차를 무시하였다.
Figure 8에 따르면 실험값과 이론값이 오차 범

위 내에서 일치한다. Henderson 등의 자세각 0°
항력계수 0.968을 기준으로 자세각이 증가할수록 

항력계수가 증가하는 경향성이 나타나는데 이는 

이론값의 경향성과 같다. Newtonian theory는 

반구의 자세각이 0°일 때 최솟값이며 60°까지 증

가하고 그 이상의 자세각에서 감소하는 경향성을 

예상한다. 이는 항력계수가 항력과 앞면 면적의 

비에 비례할 때, 자세각이 60°까지 증가함에 따

라 항력보다 앞면 면적이 더 빠르게 감소하여 전

체 항력계수가 증가함에 기인한다. 실제값은 점

성효과에 의해 modified Newtonian theory보다 

다소 높으나, Bailey 등의 결과에 보외법을 적용

했을 때 마하수 6 유동에서 반구 모델에 대한 점

성효과가 전체 항력계수의 5% 이내이므로 실험

값 오차범위 내로 기대된다[14]. Fig. 8(a)가 Fig.
8(b)보다 이론값에 대해 높은 유사성을 보이는데,
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Fig. 7. Variation of displacement and attitude angles with time

Fig. 8. Variation of drag coefficient with attitude angles
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이는 세 Case의 yaw가 대체적으로 pitch보다 높

아 항력계수가 yaw의 영향을 더 받기 때문이다.
본 실험을 통하여 임의의 자세각을 가진 반구

모델이 마하수 6 유동에서 겪는 항력과 자세각 

변화 경향성을 파악할 수 있었다. 추가적으로 더

욱 신뢰도 높은 연구를 위한 두 가지 개선방안이 

존재한다. 첫 번째로, 움직임을 정확히 추적할 수 

있는 고해상도 고속 카메라가 필요하다. 현재 카

메라는 모델의 지름 15 픽셀, 총 수평 이동거리 

10±2 픽셀, 그리고 수직 이동거리 3.7±0.5 픽셀의 

저해상도 결과를 보인다. 16000 fps에서 12에서 

13 프레임만 획득 가능하다. 낮은 해상도와 프레

임 수는 정확한 움직임과 자세각 결정을 제한하 

여 2차 이상의 고차원 곡선 근사가 힘듦으로 자

세에 따라 즉각적으로 변화하는 가속도와 항력계

수를 측정할 수 없다. 두 번째로, yaw와 pitch를 

분리하고 초기 자세각을 제어하는 자세 제어 기

술 개발 및 사용이다. Yaw와 pitch가 유사한 각

도를 가질 때 자세각에 따른 공력 변화에 대한 

정확한 정량적 분석이 어렵게 된다. Yaw와 pitch
를 독립적으로 제어할 필요가 있으며, 본 실험에

서 사용된 실험 장비의 한계로 인한 낮은 재현성

에 대해 추가적인 연구가 필요한 것으로 판단된

다.

Ⅴ. 결 론

본 연구는 캡슐을 반구로 모델링하여 자세에 

따른 공력 변화에 대한 기초적인 연구를 수행하

였다. 자유낙하 가시화기법을 활용하여 반구 모

델의 자세각을 결정하고 자유낙하 항력계수를 측

정하였다. 항력계수는 자세각과 함께 증가하는 

경향을 보였으며, 자세각 0°에서 안정 균형이 확

인되었다. 실험값은 modified Newtonian theory
와 오차범위 내에서 일치한다. 재현성이 확보된 

유동에서 임의의 자세에 따른 항력계수 경향성을 

확인하는 기초연구로서 해당 결과는 신뢰성이 높

은 결과로 판단된다. 자유낙하 가시화기법을 사

용한 자세각과 공력특성의 관계에 대한 첫 번째 

국내 연구로서 그 가능성을 확인하였다.
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