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ABSTRACT

In hypersonic regime, the complicated interaction between the air and surface of aircraft 

results in intensive aerodynamic heating on body. Provided this phenomenon occurs on a 

hypersonic vehicle, the temperature of the body extremely increases. And consequently, thermal 

deformation is produced and material properties are degraded. Furthermore, those affect both 

the aerothermoelastic stability and thermal safety of structures significantly. With the 

background, thermal safety and dynamic stability are studied according to the altitude, flight 

time and Mach number. Based on the investigation, design guideline is suggested to  

guarantees the structural integrity of hypersonic vehicles in terms of both of thermal safety and 

dynamic stability.

초   록

극초음속 비행체의 경우 고속으로 이동하는 유체와 구조물 표면사이의 마찰에 의해 공력 가열 

현상이 발생하며, 이로 인해 구조물의 강성이 저하되고 열 변형이 발생하게 된다. 이러한 물리적인 

현상들은 비행체의 열공탄성학적인 불안정성을 초래할 수 있으며, 이와 더불어 구조물의 열적 안

전성 감소시킬 수 있다. 이에 본 연구에서는 비행고도/비행시간/마하수를 변화시켜가며 공력열탄

성학적 연계해석을 수행하고, 해석된 결과를 이용하여 구조물의 열적 안전성과 동적 안정성에 대

해 고찰을 하였다. 구조물의 동적 안전성을 판별하기 위해 계산된 변위와 자동회귀이동평균 기법

을 이용하였으며, 내열 안전성은 계산된 온도와 구조물의 녹는점을 비교를 통해 판별을 하였다. 이

를 통해 극초음속 비행체의 구조 건전성을 확보하기 위한 설계 방향을 제시하였다. 
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Ⅰ. 서  론

미국에서 1942년 발사된 첫 극초음속 비행체인 

V-2/WAC Corporal[1]을 시점으로 극초음속 비행체

에 대한 연구가 지속적으로 진행되어왔다. 그 예로 

1960년대 개발된 극초음속 유인 비행체 X15[2], 2000

년대 NASA의 Hyper-X 프로그램의 일환으로 개발된 

무인 극초음속 비행체인 X43[3], 2018년 러시아의 발

표로 알려진 극초음속 활공 비행체(Hypersonic Glide 

Vehicle)인 Avangard[4], 이와 동일한 개념으로 중국

에서 개발되고 있는 DF-17[5], 또한 최근에 우주에서 

극비의 임무를 수행 중으로 알려져 있는 X37[6]까지 

다양한 극초음속 비행체가 개발되었다. 

이러한 극초음속 비행체를 개발하기 위해서는 극초

음속 유동장에서 발생하는 공력 가열현상을 반드시 

고려하여야 한다[1]. 그 이유는 공력 가열로 인해 구

조물에 극심한 열이 가해지면 상승된 온도로 인해 

구조물의 강성이 저하되고[7,8], 이는 구조물의 동적 

거동에 영향을 줄 뿐만 아니라[9], 공력 가열이 없으

면 동적 불안정 현상이 발생하지 않을 비행조건에서

도 동적 불안정성 현상인 플러터를 야기할 수 있기 

때문이다[10]. 그리고 공력 가열 현상으로 인하여 구

조물이 녹을 수도 있다[11]. 

이처럼 공력 가열은 극초음속 비행체의 구조 설계 

관점에서 매우 중요한 물리적 현상이기 때문에, 공력 

가열 현상이 극초음속 비행체에 미치는 영향에 대해 

많은 연구가 수행된 바 있다. 이를 간략히 열거하면, 

공력 가열 해석을 통해 예측된 로켓 외피에서의 온

도변화를 비행 시험 결과와 비교한 연구[12], 동일 

방법으로 공력 가열을 계산하고 로켓 구조물의 열적 

안정성을 검토한 연구[13], 공력 가열을 고려한 극초

음속 비행체 조종면의 공력열탄성학적 연계 해석 효

과에 관한 연구[7], 공력 가열로 녹은 표면의 유형을 

계산하는 수치 해석 연구[11], 공력 가열 효과가 극

초음속 비행체 구조물의 동적 거동 특성에 미치는 

영향을 분석한 연구[8,9,14,15], 공력 가열 효과가 극

초음속 비행체 구조물의 동적 불안정성에 미치는 영

향을 해석한 연구[10,15,16] 등을 들 수 있다.

하지만 비행시간/고도/마하수 등 비행환경에 따라 

공력 가열 효과가 변함에도 불구하고, 앞서 수행한 

대부분의 연구에서는 특정 비행 조건에서 발생하는 

공력 가열 현상만을 고려하였기 때문에, 이러한 비행

환경에 대한 연구가 충분히 수행되지 못하였다. 또한 

극초음속 비행체의 구조 건전성과 밀접한 관련을 가

지고 있는 열적 안전성과 구조물의 동적 안정성을 

구조설계 측면에서 복합적으로 고려하지 못한 측면

이 있다. 

따라서 본 연구에서는 극초음속 비행체의 구조설

계 측면에서 각종 비행 환경에 따른 공력 가열 현상

이 열적 안전성과 동적 안정성에 어떻게 영향을 미

치는가에 대해 연구를 수행하였다. 

다양한 비행 환경을 고려할 수 있도록 비행시간/

고도/마하수를 변화시켰으며, 이에 해당되는 조건에

서의 공력 가열 현상을 고려한 극초음속 비행체의 

공력/열/탄성학적 연계해석을 수행하였다. 그리고 연

계 해석으로 계산된 구조물의 온도와 극초음속 비행

체 구조물에 사용된 재료의 녹는점을 비교하여 극초

음속 비행체의 열적 안전성을 판별하였다. 그리고 극

초음속 비행체 구조물의 동적 불안정성은 시간응답

해석으로부터 계산된 변위응답과 자동회귀이동평균

(ARMA) 기법을 이용하여 판별하였다[14,17,18]. 이렇

게 구해진 열적 안전 영역과 동적 안정 영역을 고도

/시간/마하수에 대해 다이아그램 형태로 도시하고, 

해당 비행 임무 조건에서 극초음속 비행체의 구조 

건전성을 확보하기 위한 설계 방향을 제시하였다.

Ⅱ. 본  론

2.1 극초음속 환경에서 운용되는 비행체의  

 구조 모델링

본 연구에서는 선행 연구[7]와 유사한 비행체 구조

물을 연구대상으로 선정하였다. 대상의 기하학적 형

상은 Fig. 1과 같으며, Fig. 2에는 열 방호 시스템

(TPS, Thermal Protection System)을 도시하였다. 그

리고 Fig. 2에 도시한 것처럼 열 방호 시스템은 열 

방호막(Heat Shield)과 단열재(Insulation)층으로 이루

어져 있다. 본 연구에서는 구조 강성이 거의 없는 열 

방호 시스템을 지지하기 위해, 열 방호막, 단열재, 외

피(Skin)의 각 노드를 Fig. 2와 같이 강체 보(Rigid 

Beam)로 연결하였다.

그리고 사용한 재료 물성치는 Table 1에 제시하였

다[19-23]. Table 1에서 R, M, A는 각각 Rene 41, 

Min-K, Aluminum을 의미하며, 물성치가 온도에 따

라 변하는 경우 f(T)로 표기하고, 이와 함께 참고문헌

Fig. 1. Geometry of control surface
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을 병기하였다. 그리고 이들 물성치와 기하학적 형상

을 바탕으로 유한요소 모델을 구성하였다. 그리고 

Fig. 3에는 내부에 배치한 보강재(Stiffener)의 위치를 

도시하기 위해, 날개 윗면을 제거한 유한 요소 모델

을 도시하였다. 유한요소 모델은 절점 2,812개로 모

델링하였으며, 열 방호막과 단열재는 6노드 프리즘 

요소 3,456개, 구조물의 외피(Skin)와 보강재는 삼각

형 쉘 요소 3,430개를 사용하여 모델링을 수행하였

다. 또한 본 연구진이 개발한 공력 열하중 요소[7] 

1,728개를 조종면 위, 아래에 적용하였다. 

Fig. 2. Stacking scheme of TPS

Properties R M A

Density 

[]
8240 256 2789

Young’s Modulus

[]
- - f(T)[23]

Poisson’s Ratio - - f(T)[23]

Thickness

[ ]
3.8 3.8 3.67

Thermal Coefficient

[]
- - f(T)[22]

Thermal Conductivity

[]
18 0.052 f(T)[22]

Specific Heat()

[]
541 858 f(T)[22]

Table 1. Prop erties of materials used  for FEM   

 mod elling

Fig. 3 . Finite element mod el of control surface

Figure 3에는 경계조건을 도시하였다. 비록 실제 

구동축의 비틀림 강성을 부가하면 더욱 현실적이겠

지만, 이와 관련된 문헌자료가 부족하기 때문에 기존 

연구[7,24]에 준하여 조종면 구동축에 해당되는 절점

들의 모든 자유도를 구속하고, 날개 뿌리면(Wing 

Root)의 절점들은 y방향 변위를 구속하였다.

2.2 극초음속 환경에서 운용되는 비행체의  

 열적 안전성 판별 방법

극초음속 비행체에 공력 가열이 작용하게 되면 구

조물의 온도가 초고온으로 상승하게 된다. 그리고 구

조물의 온도가 초고온으로 상승하게 되면, 극초음속 

비행체 구조물에 사용된 재료가 녹아버리는 현상이 

발생할 수 있다. 따라서 구조물의 열적 안전성을 확

보하기 위해서는 공력 가열로 인해 상승한 구조물의 

온도가 재료의 녹는점을 넘어서는 안 된다. 이때 구

조물에 발생하는 공력 가열 현상은 구조물의 변형과 

밀접한 관련이 있기 때문에 공력열탄성학적 연계 해

석을 필수적으로 수행해야 한다[7].

따라서 구조물의 변형에 따라 변화하는 공기력과 

공력 가열에 의한 열유량을 모사하기 위하여, 본 연

구진이 개발한 공력 열하중 요소[7]와 상용 CAE프로

그램인 ABAQUS를 이용하여 공력열탄성학적 연계 

해석을 수행하였다. 공력 열하중 요소에서 사용한 공

력 하중 모델은 국부피스톤 이론(Local Piston Theory)

과 충격파-팽창파 이론(Shock-Expansion Theory)을 

이용하여 모사하였다. 그리고 공력 가열에 의해 발생

하는 열유량은 에커트 기준 온도법(Eckert Reference 

Temperature Method)을 이용하여 모사하였다[7]. 

그리고 공력 열하중 요소의 역할을 명확하게 설명하

기 위해, Fig. 4에는 본 연구진이 기존 연구[7]에서 아

바쿠스 사용자 서브루틴 함수 UEL(User Element)로 

구현한 공력 열하중 요소와 유한요소(Finite Element)

의 조립도를 도시하였다. 서브루틴 함수 UEL은 사용

자 필요에 따라 구현하는 요소로서, 본 연구에서 구

현된 공력 열하중 요소는 구조모델과 절점을 공유하

도록 모델링되며, 공기력과 공력 가열에 의해 발생하

는 열유량을 구조물에 전달하게 된다. Fig. 4에 도시

된 것처럼 공력 열하중 요소는 유한요소와 절점을 
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공유하며, 공력 가열에 의해 발생하는 열유량 와 

압력 는 식 (1)과 같이 하중 벡터를 생성하는데 

사용된다. 

  





 










 (1)

∥ ×∥



×



(2)

여기서 는 유한요소 형상함수를 의미하고, 은 

3x3 단위행렬, 는 요소면적, 는 관심 지점의 위치

벡터, , 는 유한요소 등 매개변수(Isoparametric) 

좌표계, 은 외향 단위법선벡터를 의미한다. 


 

 (3)

    (4)


  

  (5)


  

  (6)

Fig. 4 . Assembly of UEL and  finite element

그리고 ABAQUS에서는 계산된 를 이용하여 

식 (3)과 같은 평형 방정식을 구성하고, 증분 형태로 

표기된 변위 와 온도 를 계산한다[25]. 식 (3)

에서 는 유효 강성 행렬(Effective Stiffness Matrix), 

은 잔차 벡터(Residual Vector)를 의미하며, 하첨자 

는 시간 증분 단계를, 상첨자 는 반복 계산 단계

를 의미한다.

본 연구에서는 열 방호시스템에 사용된 재료들 중

에서 가장 낮은 녹는점을 갖는 Min-K의 녹는점

(1273K)를 열적 안전성의 기준값으로 설정하였다. 이

러한 이유는 열 방호시스템으로 인해 연구대상의 내

부 구조물까지 열전달이 잘 되지 않으며, 그로 인해 

단열재의 온도가 녹는점에 더 빠르게 도달하기 때문

이다. 따라서 공력/열/탄성학적 연계 해석을 통해 

계산된 비행체 구조물의 온도가 Min-K의 녹는점보다 

높게 계산되면 열적 안전성을 확보하지 못하는 것으

로 판별하였다. 

2.3  극초음속 환경에서 운용되는 비행체의  

 동적 안전성 판별 방법

비행체의 동적 안정성을 판별하기 위한 방법으로

는 주파수 영역에서 판별하는 방법과 시간영역에서 

판별하는 방법이 있다. 주파수 영역에서 구조물의 

동적 안정성을 판별하는 경우, 전달 함수의 극값을 

판별하여 안정성을 확인할 수 있다[26]. 그리고 시간 

영역에서 동적 안정성을 판별하는 경우, 시간 영역에

서 계산된 구조물의 변위 또는 속도를 이용하여 구

조물의 진동 특성을 나타내는 진동수와 감쇠비를 계

산하고, 계산된 감쇠비를 통해 동적 안정성을 확인하

게 된다.

본 연구 대상인 극초음속 비행체는 공력 가열 현

상으로 인하여 구조물의 온도가 시간에 따라 변화하

는 특성을 가지고 있다. 따라서 동적 안정성을 판정

하기 위해서는 특정 비행조건에서의 비행임무 시간

동안 공력 가열량을 계산하고, 이를 통해 안정성 해

석 시 공력가열에 따라 변화되는 강성행렬을 고려하

여야 한다. 이에 본 연구에서는 변화된 강성행렬을 

고려하여 시간영역 안정성해석을 수행하였다.  

시간 영역에서 안정성을 판별하는 대표적인 방법

으로는 Moving Block Analysis (MBA)[27], Least 

Square Curve Fitting Method (LSCFM)[28], Auto- 

Regressive Moving-Average (ARMA)[17,29,30] 등이 

있다. 이러한 방법들은 시간에 따라 계산된 구조물의 

변위로부터 구조물의 진동 특성 관련된 진동수와 감

쇠비를 추정하고, 추정된 감쇠비를 이용하여 안정성

을 판별하는 방법이다. 본 연구에서는 기존 기법들에 

대한 비교 연구 결과[18]를 토대로, ARMA를 이용하

여 동적 안정성을 판별하였다.

이에 시간 영역에서 구조물의 변위를 구하였으며, 

특히 공력 가열이 극초음속 비행체 구조물의 동적 
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안정성에 미치는 영향을 고찰하기 위해, 공력 가열을 

고려한 경우와 고려하지 않은 경우에 대해 해석하고 

그 결과를 비교하였다. 그리고 극초음속 비행체 구조

물의 동적 안정성을 판별하기 위한 과정을 Fig. 5에 

도시하였다. 먼저 공력 가열을 고려하지 않을 경우 

극초음속 비행체 구조물의 동적 안정성을 판별하는 

과정을 기술하면 다음과 같다. 먼저 특정한 마하수/

고도/받음각을 비행조건으로 설정한다. 그리고 피스

톤 이론으로 구현된 공력 하중 요소와 함께 전체 유한

요소 모델을 이용하여 동적(Dynamic) 해석을 수행한

다. 동적 해석이 종료 되면, 특정 절점에서 계산된 

변위를 해석 결과 파일로부터 추출하고, 추출된 변위

와 ARMA를 이용하여 감쇠비를 추정한다.

만약 감쇠비가 음수로 계산되면 불안정한 상태이기 

때문에 해석을 종료한다. 하지만 감쇠비가 양수로 계

산되면 비행조건을 변경하며 해석을 다시 수행한다. 

Fig. 5 . The p roced ure of id entifying structural 

stability 

이때 비행 조건은 관심 있는 비행 조건만을 변경

하면서 해석을 수행한다. 만약 동적 불안정성이 발생

하는 마하수를 계산하고 싶다면, 고도/받음각은 고정

하고 마하수를 변경하면서 해석을 수행하게 된다.

공력 가열을 고려한 극초음속 비행체의 동적 불안

정성을 판별하기 위해서는 2.2절에서 언급한 공력 열

하중 요소를 이용하여 공력/열/탄성학적 연계 해석

을 먼저 수행하게 된다. 이때 구조물의 온도가 시간

에 따라 변화하기 때문에 마하수/고도/받음각뿐만 

아니라 비행시간도 고려하게 된다. 공력/열/탄성학

적 연계 해석이 종료되면, 이로부터 얻은 온도장과 

변위장을 초기조건 부여한 후 앞서와 유사하게 공력 

하중 요소를 이용하여 동적 해석을 수행하게 된다. 

그리고 동적 해석이 종료되면 결과 파일로부터 변위

를 추출하고, 추출한 변위에 대해 ARMA를 적용하

여 구조물의 동적 안정성을 판별하게 된다.

본 연구에서 구현한 동적 안정성 판별 프로그램의 

정확도를 검증하기 위해, 기존 연구[14]에서 수행한 

2자유도 극초음속 비행체 조종면의 플러터 모델을 

해석하고 기존 연구 결과와 비교하였다. 본 연구에서 

구현한 동적 안정성 판별 프로그램의 정확도를 검증

하기 위해, 기존 연구[14]에서 수행한 2자유도 극초

음속 비행체 조종면의 플러터 모델을 해석하고 기존 

연구 결과와 비교하였다. 비행 조건은 기존 연구와 

동일하게 고도 12000m, 받음각 0°로 설정하고, 구조 

감쇠비가 양수에서 음수로 전환될 때까지 마하수를 

변경해가면서 동적 안정성을 판별하였다. 비교한 결

과는 Figs. 6, 7에 도시하였으며, 본 연구 결과는 실

선, 기존 연구 결과는 실선과 기호를 병기하여 도시

하였다. 본 연구의 해석 결과와 기존 연구의 해석 결

과를 비교하면 다음과 같다. 먼저 기존 연구에서 피

스톤 이론으로 계산한 경우에는 11.9, Euler 방정식 

기반의 CFD 해석을 수행한 경우에는 12.1로 계산되었

다. 그리고 본 연구에서 피스톤 이론으로 계산한 플

러터 발생 마하수는 11.9로 계산되어, 본 연구에서 

구현한 프로그램의 신뢰성을 확보하였다.

Fig. 6 . Comp arison of frequencies
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Fig. 7 . Comp arison of d amp ing ratios

2 .4  극초음속 환경에서 운용되는 비행체의  

 열적 안전성 및 동적 안정성 판별

본 절에서는 다양한 비행 환경에 따라 변화하는 

공력 가열 현상이 극초음속 비행체 구조물의 열적 

안전성과 동적 안정성에 어떻게 영향을 미치는가에 

대해 고찰하였다. 다양한 비행 환경을 모사하기 위해 

고도/마하수/비행시간을 변경하면서 해석을 수행하

였다. 그리고 해당 조건에서 비행하는 극초음속 비

행체의 구조 건전성을 고찰하기 위해, 2.2절과 2.3절

에서 설명한 방법을 이용하여 해석을 수행하였다.

우선 극초음속 비행체의 열적 안전성을 판별하기 

위하여, 공력 열탄성학적 연계 해석을 수행하였다.  

이때 초기온도는 297.15K, 받음각은 3°로 고정하였으

며, 비행조건에 따른 영향을 고찰하기 위해 고도/마

하수/비행시간을 변경하면서 해석을 수행하였다. 이

때 해석에서 사용한 비행 조건의 범위는 기존 연구

[31,32]에서 고려했던 비행 조건을 참조하여 설정하

였다. 그리고 사용자 서브루틴인 UEL과 ABAQUS를 

이용한 해석으로부터 단열재 Min-K의 온도가 녹는점

Fig. 8 . M ach number measured  at melting 

temp erature

에 도달하게 되는 한계 마하수를 구하고, MATLAB

의 cftool 함수를 이용하여 이에 대한 회귀모델을 식

(10)과 같이 구성하였다. Fig. 8에는 회귀모델의 형태

를 도시하였다. 식 (10)에서 상첨자 poly51은 비행시

간 에 대하여 5차, 고도 에 대하여 1차 항으로 구

성된 회귀모델을 의미하며, 는 회귀모델의 각 차수

에 해당하는 계수를 의미한다. 사용된 계수는 Table 

2에 기술하였다. 그러므로 이 한계 마하수 
 보

다 마하수가 작을 경우 극초음속 비행체의 열적 안

전성을 확보할 수 있다. 

≤ ≤  (7)

sec ≤  ≤ sec (8)

 ≤ ≤  (9)


   

 
 




 


 


(10)

그리고 구성한 회귀모델의 정확도를 확인하기 위

하여 계산한 결정계수( )는 0.9953이었고, 이를 통

해 제시한 회귀모델이 적합하게 구성되었다는 것을 

확인하였다.

해석 결과 비행시간이 증가할수록 
 값이 작

아지는 것을 확인할 수 있었다. 이러한 이유는 공력 

가열에 의해 발생하는 열유량 때문에, 구조물에 유입

되는 에너지가 시간에 따라 증가하기 때문이다. 또한 

고도가 높아질수록 
 값이 높아지는 이유는 고

도가 상승함에 따라 공기 밀도가 감소하고, 이로 인

하여 공력 가열량이 작아지기 때문이다.

  

1.403 0.007119 0.5909

  

0.001442 -0.0134 -2.489e-5

  

1.562e-4 1.547e-7 -8.322e-7

 

-3.312e-10 1.648e-9

Table 2. Coefficients of regression mod el
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Altitude[km] 12 14 16 18 20

Mach No. 5.4 6.75 8.29 10.16 12.12

Table 3 . Flutter mach number corresp ond ing   

 to each altitud e in the circumstance   

 without consid ering aerod ynamic           

 heating 

다음으로는 공력 가열 유무에 따른 영향을 고찰하

기 위해, 먼저 공력 가열 효과를 고려하지 않은 극초

음속 비행체의 플러터 마하수를 계산하였다. 이를 위

해 받음각 3°, 비행 고도 12km~20km로 설정하고 해

석을 수행하였으며, 해석 결과로부터 얻은 고도별 플

러터 발생 마하수를 Table 3에 제시하였다. 해석 결

과 고도가 증가할수록, 비행체의 플러터 마하수가 증

가하는 것을 확인할 수 있다. 이는 고도가 높아짐에 

따라 공기의 밀도가 낮아지고, 이로 인하여 구조물에 

작용하는 동압이 작아지기 때문이다.

그리고 공력 가열을 고려한 극초음속 비행체의 동

적 안정성을 계산하였다. 고도/마하수/비행시간을 

변경해 가면서 해석을 수행하였으며, 고도별/비행시

간별 플러터 발생 마하수를 Fig. 9에 다이어그램 형

태로 도시하였다.

Figure 9에는 공력 가열이 극초음속 비행체 구조물

의 동적 불안정성에 미치는 영향을 비교하기 위하여, 

공력 가열 효과를 고려하지 않은 극초음속 비행체의 

플러터 발생 마하수 (각 꼭짓점마다 사각형으

로 표기한 파란색 경계면)도 함께 도시하였다. 이때 

파란색 영역이 비행시간에 따라 변화하지 않는 이유

는 공력 가열 현상을 고려하지 않았기 때문에 비행시

간이 증가하여도 재료의 물성치가 변화하지 않고, 이

로 인해 플러터에 영향을 미치지 않기 때문이다. 하

지만 공력 가열 현상을 고려한 경우에는 비행시간이 

증가할수록 공력 가열에 의한 효과로 인해 재료 물성

치 등이 변하게 되고, 결국 Fig. 9에 
 (각 꼭짓

점마다 삼각형으로 표기한 녹색 경계면)로 나타낸 바

와 같이 플러터 마하수에 크게 영향을 미치게 된다. 

그리고 모든 비행 조건에서 
 가 보다 낮

게 계산되는 것을 확인할 수 있었다. 이러한 이유는 

공력 가열로 인해 상승한 구조물의 온도가 구조물의 

강성을 낮추기 때문이다. 또한 비행시간이 짧아지면 


 가 에 근접해지는 것을 확인할 수 있었

다. 이러한 이유는 연구 대상이 열 방호 시스템을 가

지고 있고, 이로 인해 내부 구조물의 온도가 고온으

로 상승하지 못했기 때문이다.

한편 해당 고도 및 비행시간에서 구조 건전성에 영

향을 미치는 요인을 비교 고찰하기 위해 열적 안전

성을 확보하기 위한 마하수 (각 꼭짓점마다 원

으로 표기한 빨간색 경계면)도 함께 Fig. 9에 도시하

Fig. 9 . Prop osed  d iagram ind icating the 

bound ary thermal safety, of d ynamic 

instability, of d ynamic instability 

affected  by aerod ynamic heating

였으며, 동일 비행시간에 대한 거동을 비교하기 위해 

Fig. 10에는 비행시간 180초에서의 결과를 2차원적으

로 도시하였다. 

공력 가열을 고려하지 않는 경우에는 마하수가 

보다 낮은 조건에서 구조건전성이 확보된다는 

결론을 얻게 된다. 하지만 실제 극초음속 비행체에는 

공력 가열 현상이 발생하며, 이러한 공력 가열을 고

려할 경우에는 동적 안정성과 함께 열적 안전성도 

확보되어야 하므로, 마하수가 
 와  모두 

보다 작을 경우에만 구조 건전성을 확보할 수 있게 

된다. 따라서 두 영역의 교집합인 검은색 점선 내부

에서 운용되어야 극초음속 비행체의 구조 건전성을 

보장할 수 있는 것이다.

Fig. 10 . Region satisfying structural integrity at 

flight time 18 0 sec
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Figure 11에는 Fig. 9에서 
 와 를 z축(마

하수)에서 바라본 영역을 도시하였다. 또한 명료한 

설명을 위해 3차원 다이어그램을 Figs. 12, 13에 도시

하였다. Fig. 11에서 녹색 영역은 
 가 보다 

높은 영역이고, 빨간색 영역은 
 가 보다 

낮은 영역이다. 즉, 녹색으로 표시된 영역에서는 극

초음속 비행체의 열적 안전성을 우선적으로 고려한 

구조 설계가 수행되어야 하고, 빨간색 영역에서는 극

초음속 비행체 구조물의 동적 안정성을 우선적으로 

고려한 설계가 수행되어야 극초음속 비행체의 구조 

건전성을 확보할 수 있다. 특히 해석 결과 15.9km 이

상에서는 극초음속 비행체의 동적 불안정한 경계가 

열적으로 위험한 경계보다 모두 위에 놓여있기 때문

에, 15.9km 이상의 임무수행을 위한 구조설계 시에는 

열적 안전성만 고려하면 된다. 하지만, 12.8km 이하

에서는 극초음속 비행체가 열적으로 위험한 경계가 

비행체의 동적 불안정한 경계보다 모두 위에 놓여있

기 때문에, 해당 고도 이하의 임무수행을 위한 구조

설계 시에는 동적 안정성만 고려하면 된다.

Fig. 11. Up p er sid e v iew of Fig. 9

Fig. 12. The region consid ering the thermal   

 safety in ord er of p riority

Fig. 13 . The region consid ering the structural 

stability in ord er of p riority

Ⅲ. 결  론

본 연구에서는 다양한 비행 환경에 따라 공력 가

열 현상이 극구조믈의 건전성을 보장할 수 있는 비

행영역을 구하고, 해당 비행 임무 조건에서 극초음속 

비행체의 구조 건전성을 확보하기 위한 설계 방향을 

제시하였다.

후  기

본 연구는 방위사업청과 국방과학연구소의 지원으

로 한국과학기술원 초고속비행체특화센터에서 수행

한 연구의 일환입니다. 
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