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Nomenclature

  

p0∞ : Main stream pressure

p0f   : Free stagnation point reference pressure

p0j   : Jet stream pressure

D0   : Reference drag force

D    : Drag force
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ABSTRACT

   To improve the performance of high-speed vehicles, various studies have been carried out on the head 

of vehicles. In this study, tests are conducted on flow characteristics and drag reduction using 

counterflow air jets in supersonic flow. The flow is visualized by the Schlieren method using a 

high-speed camera, and the drag is measured using a torque sensor according to the injection pressure 

conditions. The results of the measurements indicate that the flow changes from unsteady state to steady 

state for injection pressure ratios between 1.58 and 1.70, and drag reduction is observed as the pressure of 

the counterflow air jets increases.

초       록

   초고속 비행체의 성능을 향상시키기 위해 비행체 선두부에 대한 연구가 다양하게 수행되고 있다. 본 연구에서

는 초음속 영역에서 역분사 공기 제트를 활용하여 유동 특성 및 항력 감소에 대한 실험 연구를 수행하였다. 고속 

카메라를 활용한 쉴리렌 가시화 방법으로 분사 유동을 가시화 하였으며, 토크센서를 이용해 분사 압력 조건에 따

른 항력 변화를 측정하였다. 측정 결과, 분사 압력비 1.58 ~ 1.70 조건에서 비정상 상태의 유동이 정상 상태로 변화

하였으며, 역분사 공기 제트의 분사 압력이 높을수록 항력이 감소하는 경향을 보였다.

Key Words: Supersonic Flow(초음속 유동), Flow Visualization(유동 가시화), Counter-flow Jet(역분사 제

트), Drag Reduction(항력 감소)
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M∞ : Main stream Mach number

Mj   : Air jet Mach number

dm    : Nozzle diameter

dj     : Nozzle throat diameter

Fj     : Jet flow force

CF    : Jet flow force coefficient

     : Specific heat ratio

1. 서    론

   오늘날 초고속 비행체의 성능을 향상시키기 위해 

비행체 선두부와 관련된 연구가 다양하게 수행되고 

있다. 대표적인 방법으로는 에어로 스파이크와 같

은 구조물을 이용한 방법과 기체 분사장치를 이용

한 방법이 있으며, 기체 분사장치는 구조물의 삭마

에 강한 장점이 있다. 분사장치의 성능 향상 원리로

는 초고속 영역에서 비행체 선두부에 작용하는 충

격파를 Fig. 1과 같이 기체 분사를 통해 밀어내어 재

순환 영역이 형성되는 것을 이용한다. 재순환 영역

은 비행체 선두부에 작용하는 항력과 열을 감소시

키며, 이는 비행체 전체의 성능 이득을 가져온다

[1-4]. 비행체의 항력을 감소시키기 위한 분사장치

의 핵심 변수로는 자유유동 압력과 분사 제트 사이

의 압력비율, 질량 유량, 제트 마하수가 있다[5].

   P. J. Finley[1]는 초음속 자유유동에서 공기 분사장

치를 이용한 연구를 수행하였다. 실험 변수로 제트

의 마하수, 노즐 직경비(dm/dj), 시험 모델의 형상, 분

Fig. 1 Principal features of flow and independent 

variables[1]. 

사 제트의 압력비를 선정하여 각각의 조건에 따라 

분사장치의 특성을 실험을 통해 분석하였다. 또한 

Finley는 분사 제트의 압력비를 Fig. 1의 자유 정체

점 기준압력에 공기 분사 제트의 전압력을 압력비

(p0j/p0f)로 선정하였다. 미공군의 J. S. Shang 등[3,4]

은 극초음속 자유유동에서 공기 분사장치와 플라즈

마 분사장치를 이용하여 수치해석 및 실험 연구를 

수행하였다. 실험 변수로는 Fig. 1의 자유유동 전압

력에 공기 분사 제트의 전압력을 압력비(p0j/p0∞)로 

선정하였으며, 자유유동의 압력과 분사 압력에 따

른 항력 변화를 관찰하였다.

   국내에서는 분사장치를 활용한 연구가 충남대학

교에서 활발하게 진행되고 있다. 충남대학교에서는 

기초 시험 연구로서 미국의 연구 동향 분석을 통한 

분사장치의 핵심 변수를 정리하였으며, 상업용 플

라즈마 분사장치를 이용한 기초 시험 장치를 구축

하였다[5,6]. 기초 시험으로 플라즈마 분사 장치를 

이용한 온도 측정과 유동 가시화, 항력 측정에 대한 

연구를 수행하였다[7,8]. 

   본 연구에서는 공기 분사장치를 설계, 제작하여 

분사 제트의 압력 조건에 따라 유동 가시화와 항력 

감소 효과를 관찰하였으며, 이를 통해 분사장치의 

유동 특성에 대한 실험 연구를 수행하였다.

2. 시험 모델 및 장치 구성 

2.1 시험 모델

   P. J. Finley[1]는 모델의 직경을 50.8 mm로 하였

고, 노즐 출구의 직경을 다양하게 하여 노즐 직경비

(dm/dj)에 대한 모델을 제작하였다. 또한 출구 마하

수(Mj), 공기 분사장치 모델 선두부의 가로/세로비

를 모델의 변수로 선정하였다. 본 연구에서 활용한 

공기 분사장치 모델은 Fig. 2와 같이 설계 제작하였

으며, 선행연구와의 비교를 위해 노즐 직경비(dm/ 

dj)를 7.6으로 선정하였다.

   모델의 직경은 자유유동을 형성하기 위한 오픈제

트의 노즐 출구 직경 20 mm를 고려하여 모델의 직

경을 16 mm로 축소하였다. 선두부의 형상은 가로/

세로비 1인 반구형이며, 노즐 출구 마하수(Mj)는 1

인 노즐을 설계, 제작하였다. 
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Fig. 2 Counterflow air jet model.

2.2 시험 장치 구성

   공기 분사장치의 실험 연구를 수행하기 위해서는 

분사장치의 선두부에서 초음속의 자유유동 조건이 

형성되어야 한다. 본 연구에서는 출구 직경 20 mm

의 노즐을 적용한 오픈제트 장치를 통해 초음속 환

경을 모사하였다. 오픈제트 장치는 출구 마하수 

1.47을 갖는 노즐이며, 노즐 출구로부터의 거리 약 

19 mm에서 마하디스크를 형성시킨다. 선행 연구를 

통해 노즐 출구로부터의 거리에 따른 조건을 피토

관과 쐐기를 통해 관찰하였고, 이를 바탕으로 마하

디스크 형성 이전에 마하수 2.5를 모사하는 거리 14 

mm를 시험 영역으로 선정하였다[6]. Table 1은 오

픈제트 장치의 작동 조건을 정리하였다.  

   자유유동에서 역으로 분사되는 공기제트의 유동 

가시화를 위해 구성한 장치의 모식도는 Fig. 3과 같

다. 가시화 장치는 Phantom Miro C110 고속카메라

와 Cyclops-LED 120 W를 광원으로 구성하였다. 또

한 평면거울을 이용하여 오목 거울의 초점거리를 

위한 시험 공간을 확보하였다.

   시험 장치는 Fig. 4와 같이 오픈제트를 이용하여 

자유유동을 모사하고, 선정한 거리 14 mm에 공기 

분사 장치를 구성하였다. 공기 공급은 분사장치의 

분사 방향과 일치시키기 위해 후반부에 공급 라인

을 연결하였다. 공기 분사장치를 이용한 정량적인 항

Chamber pressure 4 bara

Open jet nozzle exit diameter 20 mm

Mach number at nozzle exit 1.47

Mach number at 14 mm 2.54

Table 1. Open jet condition.

Fig. 3 Schlieren visualization test stand.

Fig. 4 Test stand for fundamental tests.

력 감소 효과를 관찰하기 위해 TCN-1K 토크센서를 

이용하였으며, 1 kg의 추를 이용한 교정을 통해 측

정 범위에서 약 1~2%의 오차가 나타나는 것을 확인

하였다. 또한 오픈제트의 챔버 압력과 공기 분사장

치의 공급 압력을 확인하기 위해 약 0.5%의 정밀도

를 갖는 PTBC0030BAPA 압력 센서를 설치하였다. 

실험 데이터는 LabView 프로그램을 통해 항력 감

소 효과와 압력 수치를 확인하였다. 구성한 시험 장

치에서 시험 장치로 인한 측정 불확도는 1.53%의 값

을 가진다.

3. 공기 분사 모델 시험
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3.1 시험 조건 및 시험 방법

   공기 분사 모델의 분사 압력 조건에 따른 유동의 

형태와 항력 감소 효과를 관찰하기 위해서는 압력

비에 대한 조건 선정이 필요하다. 압력비는 오픈제

트를 이용한 자유유동의 전압력에 분사 제트의 전

압력 비(p0j/p0∞)와 자유 정체점 기준압력에 분사 

제트의 전압력 비(p0j/p0f)가 있다. 본 연구에서는 선

행연구와의 비교를 위해 공기 분사 압력에 따른 2가

지의 압력비를 이용하여 시험 조건을 정리하였다. 

자유유동 압력에 분사 제트의 전압력 비(p0j/p0∞)는 

오픈제트의 챔버 압력을 자유유동 전압력(p0∞)으로 

가정하여 공기 분사 모델의 분사 압력에 따라 압력

비를 결정할 수 있으며, 자유 정체점 기준 압력에 분

사 제트의 전압력 비(p0j/p0f)는 Eq. 1-6으로부터 결

정할 수 있다[9]. 

   비행체의 선부두에서 발생하는 Fig. 1에 궁형충격

파의 가장자리 부분은 수직 충격파로 가정할 수 있

다. 수직 충격파의 상류와 하류 각각에서 전압과 정

압의 비는 등엔트로피 관계식에 의해 Eq. 1과 Eq. 2

와 같이 나타낼 수 있다.
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   Eq. 3은 수직 충격파 하류의 마하수이며, 수직 충
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   Eq. 3을 Eq. 2에 대입하고, Eq. 4를 이용하여 Eq. 5

를 유도할 수 있으며, Eq. 1과 Eq. 5를 이용하여 수직 

충격파의 상류와 하류에서의 전압 비를 통해 자유 

정체점의 기준 압력을 Eq. 6으로 예측할 수 있다. 
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(6)

   실험 연구를 위해 구성한 오픈제트의 자유유동 마

하수(M∞) 2.54와 자유유동의 압력(p0∞) 4 bara  조

건에서 Eq. 6을 이용하면 자유 정체점 기준압력(p0f)

는 1.93으로 계산된다. 이를 바탕으로 자유 정체점 

기준압력에 분사 제트의 전압력 비(p0j/p0f)를 분사

되는 제트의 전압력(p0j)에 따라 Fig. 5에 정리하였

으며, 기초 시험 장치에서 공기 분사 모델의 최대 분

M∞ 2.54 p0j/p0∞ 0.0-2.00

p0∞ (bara) 4.00 p0j/p0f 0.0-4.15

p0f (bara) 1.93 p0j (bara) 0.0-8.00

Table 2. Pressure conditions of fundamental tests.

Fig. 5 Jet stream pressures and testing condition.
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사 압력인 8 bara 이하의 조건을 시험 가능 영역으

로 나타내었다.

   P.J. Finley[1]가 수행한 연구에서 구성한 기초 시험 

장치의 시험 가능 영역에 해당하는 압력비(p0j/p0f) 

조건을 시험 조건으로 선정하였으며, 분사되는 제

트의 전압력(p0j)의 조절이 용이하도록 소숫점 첫째

자리로 분사 조건을 단순화 하였다. 또한 기초 시험 

연구로서 공급 가능한 0~8 bara 조건에서 1 bara 단

위로 시험 조건을 추가하였고, 유동의 형태가 변하

는 구간에서의 공급 압력 조건을 추가 선정하였다. 

  실험 방법은 Table 2의 정리된 분사 제트의 전압력

(p0j) 범위에서 유동 형태와 항력 변화를 관찰하였으

며, 오픈제트를 통한 자유유동 형성 후 제트 분사의 

순서로 시험을 수행하였다. 

3.2 시험 결과

  선정한 분사 제트의 전압력(p0j)에 따라 수행한 자

유유동에서의 공기 분사 제트 유동 형태는 Fig. 7에 

정리하였다. Fig. 7(a)는 공기 제트 분사 없이 오픈 

제트만 작동한 기준 형상이며, 제트 분사는 0.60~ 

0.65 압력비(p0j/p0∞) 범위에서부터 외부로 제트 분

사가 가능함을 Fig. 7(c)와 Fig. 7(d)를 통해 확인하

였다. 압력비(p0j/p0∞) 1.58 이전의 조건에서는 유동

의 형태가 불안정한 비정상 상태의 유동이 형성되

며, 제트 분사 압력이 높을수록 모델의 선두부에 작

Fig. 6 Flow characteristic length.

Fig. 7 Flow visualization with pressure ratio p0j/p0∞ (Shutter speed : 6  , F 2.8, 320x320 at 2500 fps). 
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Fig. 8 Interface(lf), related to jet flow force coefficient.

용하는 충격파가 노즐 출구로부터 멀어지게 된다. 

Fig. 7(i)의 압력비(p0j/p0∞) 1.58 조건에서부터 정상 

상태의 유동 형상이 나타나기 시작했으며, Fig. 7(j)

의 압력비(p0j/p0∞) 1.70 조건에서는 완전한 정상 상

태의 유동이 형성되었다. 압력비(p0j/p0∞) 1.70 이상

에서는 유동이 정상 상태를 유지하면서 충격파 내

부의 형태가 변하는 것을 관찰하였다.

   유동 형태의 분석을 위한 유동 특성 길이 측정은 

유동의 형태가 안정적인 제트 분사 압력비(p0j/p0∞) 

1.70 이상의 정상 상태 조건에서 수행되었다. 유동 

특성 길이는 모델 선두부의 제트 출구로부터 제트 

분사로 인해 형성되는 충격파까지의 거리(ls)와 자

유 정체점까지의 거리(lf)로 Fig. 6과 같이 선정하였

으며, 가시화된 유동 형상을 통해 측정하였다. 선행

연구와의 비교를 위해 Eq. 7~9로부터 계산된 제트 

유동력 계수(CF)를 이용하여 Fig. 8과 Fig. 9에 유동 

특성 길이를 각각 정리하였다[1]. 제트 유동력(Fj)은 

Eq. 7을 통해 예측할 수 있으며, 분사 제트의 유량

(wj), 속도(vj), 압력(p0j)과 공기 분사 모델의 노즐 목 

직경(dj)로 정의된다. 분사 제트의 유량(wj)은 Eq. 8

로 계산이 가능하며, 제트의 속도(vj)는 공기 분사 

모델의 출구 마하수 1에 해당하는 속도로 가정하였

다. 제트 분사 압력(P0j)에 따라 결정된 제트 유동력

(Fj)으로 Eq. 9를 통해 제트 유동력 계수(CF)를 계산

하였다.

   P. J. Finley[1]는 실험 결과를 통해 공기 분사 모델

의 출구로부터 제트 분사로 형성된 충격파까지의 거

Fig. 9 Jet shock(ls), related to jet flow force coefficient.
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리(ls)를 Eq. 10과 같이 식으로 나타냈으며, Fig. 9를 

통해 실험 결과와 비교하였다.

  
 (10)

   공기 분사 모델의 유동 가시화 결과를 통해 측정

한 Fig. 8의 공기 분사 모델 출구로부터 자유 정체점

까지의 거리(lf/dm)는 선행 연구의 결과보다 약 5%

의 오차 범위를 가졌으며, Fig. 9의 제트 분사로 형

성된 충격파까지의 거리(ls/dm)는 최대 19%의 오차

가 나타났다. 이는 공기 분사 모델의 직경을 선행연

구와 달리 축소하면서 분사되는 유량이 감소하였으

며, 자유유동이 모델을 충분히 커버하지 못하여 발

생한 것으로 판단하였다. 본 연구에서는 유동의 형

태가 비교적 안정적인 정상 상태 영역에서 측정이 

수행되었으며, 분사되는 유량과 시험되는 압력비

(p0j/p0∞) 범위를 증가시키면 더 많은 데이터를 비교

할 수 있을 것으로 판단된다.
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Fig. 10 Drag measurement using air jets.

   공기 분사 실험을 통한 항력 측정 결과는 외부로 

제트 분사가 가능한 조건에서부터 자유유동 전압력

에 분사 제트의 전압력 비(p0j/p0∞)로 Fig. 10에 나타

내었다. 항력 측정 결과는 공기 제트 분사 후 1초 동

안 유지되는 결과의 평균값과 반복 시험을 통해 정

리하였다. 분사 제트의 전압력(p0j)을 높일수록 비행

체 선두부에 작용하는 항력이 감소하였고, 정상 상

태의 유동이 나타나기 시작하는 Fig. 7(i)의 분사 제

트 전압력(p0j) 6.3 bara에 해당하는 압력비(p0j/p0∞) 

1.58에서 항력 감소 효과가 11%로 가장 크게 나타났

다. 이후 Fig. 7(j)의 압력비(p0j/p0∞) 1.70까지 유동

의 형태가 변하는 구간에서 항력 감소 효과가 소폭 

감소하였으며, 압력비(p0j/p0∞) 1.70 이상의 정상 상

태 유동에서는 변화가 미미하였다. 압력비(p0j/p0∞) 

조건에 따른 항력 감소 효과의 변화는 Fig. 7의 가시

화 결과와 같이 비정상 상태의 유동에서 압력비가 

증가함에 따라 분사 제트로 인해 비행체 선두부에 

발생하는 충격파의 거리가 공기 분사 모델의 선두

부로부터 멀어지게 되고, 정상 상태의 유동에서는 

유동이 비교적 안정화되면서 모델의 선두부로부터 

충격파까지의 거리가 다시 짧아지게 되어 모델 표

면에서의 항력 감소 효과가 소폭 감소하는 것으로 

판단하였다. 기초 실험 결과, 자유유동에 제트 분사 

전압력의 비(p0j/p0∞)에 따른 항력 감소 경향은 J. S. 

Shang[3]의 연구 결과와 유사하게 나타났으며, 비

정상 상태의 유동이 정상 상태로 변하는 압력비

(p0j/p0∞)는 1.58 ~ 1.70 구간으로 J. S. Shang의 압력

비(p0j/p0∞) 1.00 ~ 1.40의 결과와 다르게 나타났다. 

이는 유동 특성 길이 결과와 마찬가지로 실험을 위

해 공기 분사 모델의 크기를 축소하면서 분사 유량

이 작아지고, 자유유동이 시험 모델을 충분히 커버

하지 못하여 발생한 것으로 판단하였다. 또한 자유

유동의 조건이 극초음속에 조건에서 수행한 J. S. 

Shang의 연구와 달리 본 연구에서는 초음속 영역에

서 수행되어 항력 감소 효과의 차이가 나타난 것으

로 판단하였다. 

4. 결    론

   압축 공기를 이용한 초음속 자유유동 환경에서 공

기 분사 모델을 이용한 제트 분사 실험 연구를 수행

하였다. 실험은 비행체 선두부에서 분사 제트의 전

압력(p0j)에 따른 유동의 형태 변화를 관찰하기 위한 

유동 가시화 실험과 항력 감소 효과를 정량적으로 

관찰하기 위한 측정 실험이 수행되었다.

   실험 결과 마하수 2.5의 자유유동에서 공기를 분

사하기 위해서는 0.60 ~ 0.65 이상의 제트 분사 압력

비(p0j/p0∞)가 필요함을 유동 가시화 실험을 통해 

관찰하였다. 자유유동의 전압력에 분사 제트의 전

압력 비(p0j/p0∞) 1.58 이하의 압력비 조건에서는 유

동의 형상이 시간에 따라 불안정한 비정상 상태의 

유동이 나타났으며, 압력이 증가함에 따라 항력 감

소 효과가 증가하였다. 정상 상태의 유동이 형성되

기 직전인 압력비(p0j/p0∞) 1.58에서 최대 11%의 항

력 감소 효과가 나타났으며, 비정상 상태의 유동이 

정상 상태로 변하는 영역에서는 항력 감소 효과가 

소폭 감소하였다. 압력비(p0j/p0∞) 1.70 이상의 정상 

상태 영역에서는 압력이 상승함에 따라 항력 감소 

효과의 변화가 미미하였으며, 제트 분사로 인해 형

성되는 충격파와 자유 정체점의 거리를 유동 가시

화를 통해 관찰이 가능하였다. 유동형태 변화에 따

른 항력 감소 효과의 변화 원인으로는 비정상 상태

의 유동에서 압력비 조건이 상승함에 따라 공기 분

사 모델로부터 충격파의 거리가 멀어져 항력 감소 

효과가 증가하고, 정상 상태에서는 충격파의 거리

가 다시 짧아지면서 항력 감소 효과가 소폭 감소하

는 경향이 나타는 것으로 판단하였다. 수행된 실험 

결과는 선행 연구에서 수행한 실험 결과인 최대 약 
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40%의 항력 감소 효과에 비해 항력 감소 효과가 적

게 나타났으며, 공기 분사 모델 노즐 출구로부터 제

트 분사로 인한 충격파까지의 거리와 자유 정체점

까지의 거리는 차이가 나타났다. 이는 모델의 크기 

축소로 인한 유량의 차이와 자유유동이 시험 모델

을 충분히 커버하지 못하여 발생한 것으로 판단되

며, 선행 연구와 같이 분사되는 유량을 높이고, 수행

한 실험 연구 결과를 바탕으로 시험 환경 및 장치를 

개선하여 추가적인 연구가 진행되어야 한다.
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