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1. 서 론

현대 전장에서 공군 전력은 적군에 탐지되지 않고 적군 주

요 시설에 침투 후 이를 타격하는 역할을 수행한다. 이를 효율

적으로 수행하기 위해서는 항공기의 스텔스 성능이 요구되며, 

항공기 동체에 의한 전자기적 특성을 이용하는 레이더와 적

외선 신호 유도 방식 미사일은 항공기의 탐지 및 요격에 필요

한 주요 기술로 연구되고 있다. 레이더 유도 미사일의 경우, 탐

지기에서 발생시킨 전자기파가 타겟 항공기에 반사되어 되돌

아오는 전자기파를 탐지하는 방식이므로 타겟 항공기에서 탐

지되고 있다는 사실을 인지할 수 있다. 그러나 적외선 유도 미

사일의 경우, 타겟 항공기 표면에서 방사되는 적외선 파장대역

의 신호를 탐지하기 때문에 타겟 항공기에서 미사일에 의해 탐

지되고 있다는 사실을 인지하기 어렵고, 인지하더라도 이를 회

피할 수 있는 시간이 비교적 부족하다. 따라서 항공기 발열부

의 적외선 신호를 이용하여 탐지 및 요격하는 적외선 미사일은 

항공기의 생존성에 큰 위협으로 인식되고 있다(Rao and Mahulikar, 

2001; 2002; 2005). 또한, 최근 광학 소자의 발달로 고온부에서 발

생하는 근적외선 대역(MWIR, 3-5μm)의 신호뿐만 아니라 항

공기 표면에서 발생하는 대역(LWIR, 8-12μm)의 신호를 탐지하

여 요격할 수 있게 되었다(Sonawane and Mahulikar, 2011; 2013; 

Baranwal and Mahulikar, 2019). 이에 Kim 등(2016)은 항공기의 열

유동 특성을 기반으로 적외선 신호를 분석하여 근적외선, 장파장 

대역의 생존성 관련 연구를 수행했고, Sonawane와 Mahulikar 

(2009)는 태양 복사, 대기 복사, 지구 복사 등 항공기의 배경 조건

을 고려한 항공기 적외선 신호를 분석하였으며, Bae 등(2016)

은 계절에 따른 배경 신호의 변화를 고려한 항공기의 적외선 

신호 특성을 분석하였다. 

본 연구에서는 항공기의 비행 조건을 고려하여 3차원 열전

달 해석을 통해 항공기 표면 온도를 도출하고, 이를 바탕으로 
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비행 조건 변화에 따른 항공기 적외선 신호를 분석하였다. 또

한, 적외선 유도 미사일은 배경 대비 타겟의 적외선 신호를 탐

지하므로 비행 조건에 따라 항공기가 최적 적외선 신호를 갖기 

위한 표면 방사율을 도출하였다. 

2. 본 론

이 장에서는 본 연구에서 사용한 수치해석 방법과 비행 조

건에 따른 항공기 적외선 신호 분석을 위한 변수 선정 및 경계 

조건에 대해 설명하였고, 도출된 항공기 적외선 신호 평가 방

법에 대해 제시하였다.

2.1 수치해석 방법 및 경계 조건

Fig. 1은 항공기 비행 조건에 따른 항공기의 적외선 신호를 

분석하기 위한 수치해석 과정을 나타낸다. 해석하고자 하는 형

상인 5세대 전투기의 형상을 Fig. 1의 STEP 1과 같이 모델링하

고, 유동 해석을 위해 1700만개의 체적 격자를 형성하였으며, 

전도 및 복사 해석을 위해 21만개의 표면 격자를 형성하였다. 

상용 솔버인 ANSYS Fluent 17.2(ANSYS, Inc., 2015)의 k-ω 

SST 난류 모델을 이용하여 3차원 유동 및 열해석을 수행하였

으며, 초음속 유동장에서 충격파-경계층 상호 작용에 의한 열

전달 실험과 유동 해석에 대한 검증을 Fig. 2에 나타내었다(Lee 

et al., 1994). 이는 본 연구에서의 난류 모델이 초음속 조건에서

의 충격파-경계층 상호 작용을 충분히 예측함을 나타낸다. 해

석 결과로 얻어지는 대류 열전달 계수와 벽근처 유동 온도 Tfluid

를 격자의 front 면의 경계 조건으로 사용하고, 격자의 back 면의 

경계 조건은 단열로 설정하여 전도 및 복사 열전달 해석을 수행

한다. 상용 솔버인 TAIThermIR 13.0(ThermoAnalytics, Inc., 2019)

를 통해 Table 1에 제시된 열전도도와 벽 두께를 이용하여 전도 

열전달을 해석하며, 격자의 view factor, 표면 방사율, 대기조건 

등을 이용하여 표면 대 표면(surface to surface) 복사 열전달 해

석을 수행한다. 이를 통해 얻어지는 벽 온도를 다시 Fluent의 경

계 조건으로 사용하여 3차원 열전달 해석을 수행하였다(Kim 

et al., 2016; Bae et al., 2016). 위의 방법을 3~4회 반복하여 수

렴된 항공기 표면 온도를 도출하였으며, 항공기의 표면 온도와 

물성, 대기조건 등을 고려하여 적외선 방사 신호를 계산한다.

비행 조건에 따른 항공기 최적 적외선 신호를 분석하기 위

해 비행 마하수(Ma)와 비행 고도(H) 두 가지 변수에 대해 케이

스를 분류하였다. Table 2는 각 케이스에 대한 비행 조건 및 유

동 해석을 위한 경계 조건을 나타낸 표이다. 비행 마하수의 영

향을 분석하기 위해 case 1과 2를 고도 5000m에서 각각 마하수 

Fig. 1  Coupling simulation method for aircraft infrared signature prediction

Fig. 2  Validation for CFD numerical simulation(Lee et al., 1994)

Table 1  Material properties and  boundary conditions for 

conduction and radiation analysis

Canopy Fuselage walls

Material
Glass

(k-=1.17W/m·K)

Alloy-2024

(k=177W/m·K)

Surface condition
Glass

(εavg~0.1)

Gray paint

(εavg~0.9)

Thickness 5mm 5mm

Location

/ Season

Seoul(N37.33 W126.47 Time zone –9hr)

/ Winter

Sensor parameter FOV : 2°⨉2°, Pixel : 480⨉480, Range : 1km
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0.9, 1.5로 비행하도록 freestream 경계 조건을 설정하였으며, 

비행 고도의 영향을 분석하기 위해 case 2, 3, 4를 각각 고도 

5000m, 10000m, 15000m에서 마하수 1.5로 비행하도록 freestream 

경계 조건을 설정하였다. 또한, 엔진에서 연소 후 노즐로 배출

되는 고온 유동을 모델링하기 위해 상용 솔버 GasTurb 12.0 

(Gasturb GmbH, 2015)을 이용하여 항공기용 엔진 노즐 출구에서

의 유동 조건을 도출하였다. 항공기가 마하수 0.9로 비행하는 

case1의 경우 후연소기가 작동하지 않으며, 마하수 1.5로 비행

하는 case 2, 3, 4의 경우 후연소기를 작동시킨다고 가정한다.

2.2 항공기 적외선 신호 분석 방법

항공기의 적외선 신호는 배경과의 대비 신호에 의해 영향을 

받으므로 신호 특성을 분석하기 위해 Bidirectional reflectance 

distribution function(BRDF) 기법을 통해 탐지기의 탐지 각도별 

적외선 이미지를 도출한다. 본 연구에서 가정한 항공기의 위치 

정보와 탐지기의 광학 특성은 Table 1에 제시하였으며, 탐지기

의 위치는 항공기를 측면을 바라볼 때를 탐지각(elevation angle) 

0°로 하여 정하방에서 바라보는 탐지각 -90°부터 정상방에서 

바라보는 탐지각 90°까지 5° 간격으로 적외선 신호를 분석하였

다. 탐지 각도별 적외선 이미지로부터 항공기와 배경의 확산 방

사 강도와 항공기의 면적을 이용하여, 다음 식을 통해 배경과의 

대비 복사 신호(Contrast radiance intensity, CRI)를 계산한다.

    × (1)

식 (1)에서 는 확산 방사 강도이며, 는 표면적이다. 하첨

자 aircraft는 항공기, background는 배경을 의미한다.

3. 해석 결과 및 고찰

3.1 항공기 표면 온도 및 적외선 신호 특성

Fig. 3은 항공기 주변의 유동 특성을 분석하기 위한 마하수 

분포를 Fig. 4는 항공기 동체 표면 온도 분포를 나타낸다. 항공

기가 고속으로 비행할 때 점성 소산에 의해 공력 가열이 발생

하며, 이로 인해 동체 표면 온도가 상승한다. 유동장에서 단열 

벽 온도는 다음 식과 같이 정의될 수 있다.

 ∞


∞


 (2)

식 (2)에서 는 단열 벽 온도, ∞는 freestream의 정온도, 

는 회복 계수, ∞는 freestream의 속도, 는 정압 비열을 의

미한다. 식 (2)로부터 점성 소산에 의해 고속으로 비행하는 항

공기의 벽 온도는 freestream 온도보다 상승함을 알 수 있다. 식 

(2)의 회복 계수 는 동체 형상에 의해 결정되며, 노즈, 흡기구 

립(lip), 주익, 미익의 선단부와 같이 항공기 진행 방향과 수직

인 면에서의 회복 계수는 거의 1에 가까우므로 진행 방향과 평

행한 면에서보다 온도 회복이 크다. 또한, 동일한 마하수이더

라도 비행 고도 상승에 따라 식 (2)의 freestream 속도 ∞가 감

소하므로 동일 마하수에서 고도가 낮을수록 온도 회복이 크다. 

항공기가 초음속으로 비행하는 case 2, 3, 4의 경우, Fig. 3에서 

항공기의 노즈, 흡기구, 주익, 미익 등 동체 형상에 의해 충격파

가 형성됨을 확인할 수 있는데, 충격파를 통과하면 유동의 밀

도, 온도, 압력, 엔트로피, 속도 등의 물리량이 불연속적으로 

변화하는 특성을 가지며, 이로 인해 동체 표면에서 압력 및 온

도의 급격한 변화가 발생한다(Cha et al., 2014). 또한, 후방에

서는 엔진에서 연소된 후 배기되는 고온의 가스로 인해 노즐 

내벽과 고온 가스에 영향을 받는 수평 미익 등의 후방 동체 표

면 온도가 상승한다. 위와 같은 원인들로 인해 항공기의 비행 

조건에 따라 동체 표면 온도 특성이 달라진다.

Table 2  Case classification and flow boundary conditions

CASE Ma H(m) Position Ps(kPa) Ts(K) Tt(K)

1 0.9 5000
Free stream 54.0 256 297

Nozzle outlet 74.7 627 920

2 1.5 5000
Free stream 54.0 256 371

Nozzle outlet 38.0 1349 2500

3 1.5 10000
Free stream 26.4 223 324

Nozzle outlet 25.4 1354 2500

4 1.5 15000
Free stream 12.0 217 314

Nozzle outlet 12.1 1358 2500

Fig. 3  Mach number distributions (a) Case 1(Ma 0.9,H 5000m), (b) 

Case 2(Ma 1.5,H 5000m), (c) Case 3(Ma 1.5,H 10000m) and (d) Case 

4(Ma 1.5,H 15000m)
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Fig. 5는 지상 배경일 때의 항공기의 장파장 대역(8-12μm)

의 적외선 이미지를 나타낸다. 적외선 이미지는 항공기의 표

면 온도 분포와 표면 방사율, 대기조건 등을 고려하여 탐지각 

별로 도출이 가능하다. 단열 벽 온도를 나타내는 식 (2)에서 공

력 가열에 의해 가열된 동체 표면이 적외선 이미지에서도 높은 

복사 강도를 가진다. 반면, Fig. 4에서 캐노피와 동체의 표면 온

도는 유사한 수준이지만, Table 1에서 제시한 캐노피와 동체 

표면의 방사율 차이로 인해 Fig. 5에서 캐노피와 동체의 적외선 

Fig. 4  Surface temperature distributions (a) Case 1(Ma 0.9,H 5000m), (b) Case 2(Ma 1.5,H 5000m), (c) Case 3(Ma 1.5,H 10000m) and 

(d) Case 4(Ma 1.5,H 1500m)

Fig. 5  LWIR BRDF images for each flight condition with gray painted surface (a) Case 1(Ma 0.9, H 5000m), (b) Case 2(Ma 1.5, H 5000m), 

(c) Case 3(Ma 1.5, H 10000m) and (d) Case 4(Ma 1.5, H 15000m)

Fig. 6  Dimensionless CRI as function of detection angle in LWIR bands (a) with respect to Mach number(H 5000m) and 

(b) with respect to altitude(Ma 1.5)
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이미지에 차이가 발생한다. 

탐지 각도별로 적외선 이미지를 도출하여 항공기와 배경의 

확산 방사 강도와 항공기의 면적을 이용하여, 식 (1)을 통해 배

경 대비 복사 강도를 계산할 수 있다. Fig. 6은 이 때 표면이 gray 

paint인 case 2의 탐지각 -90°에서의 CRI를 1로 치환하여, 각 비

행 조건에 따라 탐지각 -90°에서 90°까지 CRI를 무차원화하여 

나타낸 그래프이다. 식 (1)에서 볼 수 있듯이, CRI는 탐지 각도

에서 보이는 항공기의 표면적에 비례하므로 표면적이 큰 상방

과 하방에서 큰 CRI를 가진다. 탐지각 –90°에서는 동체와 하늘 

배경 간의 대비 신호를 계산하고, 탐지각 90°에서는 동체와 땅 

배경 간의 대비 신호를 계산한다. 해석 조건인 겨울 하늘 배경

의 복사 강도는 4.83W/sr이고, 땅 배경의 복사 강도는 17.24 

W/sr이다. 따라서 배경 대비 복사 신호는 하늘 배경에서 더 크

게 계산된다. 

Fig. 4(a), (b)에서 볼 수 있듯이, 비행 마하수가 증가함에 따

라 동체에 발생하는 공력 가열로 인한 동체 표면 온도가 크게 

증가하기 때문에 Fig. 6(a)에서 무차원화된 CRI가 증가하는 경

향을 보인다. 또한, Fig. 4(b), (c), (d)에서 볼 수 있듯이 비행 고

도가 증가함에 따라 외기 온도 ∞가 감소하며, 같은 마하수라 

하더라도 공기 밀도 감소에 의해 freestream 속도 ∞가 감소한

다. Case 2, 3, 4의 고도 차이가 각각 5 km로 동일하지만, 대기

의 밀도가 비선형적으로 변화하므로 case 2와 3 사이에서의 밀

도 변화에 따른 freestream 속도 변화가 case 3과 4 사이에서의 

밀도 변화에 따른 freestream 속도 변화보다 크다. 따라서 고도 

증가에 따라 식 (2)의 ∞가 감소하고 ∞도 감소함에 따라 동

체의 공력 가열이 감소하기 때문에 Fig. 6(b)에서 무차원화된 

CRI가 감소하는 경향을 보인다. 

3.2 항공기 적외선 신호 최소 조건 분석

적외선 유도 미사일은 타겟 항공기와 배경과의 신호 대비인 

CRI를 이용하여 타겟을 추적한다. 탐지기가 아래쪽에서 항공

기를 바라보는 경우, 배경은 하늘이 되며 하늘의 복사 강도는 

고속으로 비행하는 항공기의 복사 강도에 비해 항상 낮다. 그

러나 탐지기가 위쪽에서 항공기를 바라보는 경우, 배경이 땅

이 되며 땅의 복사 강도는 비행 조건에 따라 항공기의 신호보

다 작거나 큰 경우가 발생한다(Bae et al., 2016). 항공기의 신호

가 배경보다 작은 경우에는 역대비가 발생하여 탐지기에 탐지

될 수 있으며, 항공기의 신호가 배경보다 큰 경우에는 정대비

가 발생하여 탐지기에 탐지될 수 있다. 따라서 항공기의 생존

성을 향상시키기 위해서는 배경 대비 복사 신호를 최소화하는 

최적 적외선 신호에 대한 분석이 필요하다. 3.1 절에서 항공기 

주변의 유동 특성을 분석하여 비행 조건에 따라 항공기 동체의 

표면 온도와 적외선 신호 특성이 변화함을 확인하였으며, 따

라서 배경 대비 복사를 최소화하기 위한 최적 방사율도 비행 

조건에 따라 변화한다. 본 연구에서 선정한 비행 조건에 대해

서는 항공기의 적외선 신호가 땅 배경 신호보다 크기 때문에 

정대비가 발생하므로 최적 방사 신호를 갖기 위해서는 표면 방

사율이 gray paint의 방사율(εavg~0.9) 보다 낮아야 한다. 

항공기의 비행 조건에 따라 배경 대비 신호가 최소가 되는 

최적 방사율을 도출하기 위해 Fig. 7에 탐지각 90°일 때 항공기 

동체 표면의 방사율을 0.1부터 0.9까지 변화시키며 무차원화

된 복사 강도와 배경 대비 복사 강도를 나타내었다. 이 때 표면

이 gray paint인 case 2의 탐지각 -90°에서의 CRI를 1로 치환하

였다. Fig. 7의 막대 그래프는 각 비행 조건에서의 복사 강도를 

의미하며, 방사 신호는 표면 방사율과 온도에 의해 결정되기 

때문에 동체 표면 온도 분포는 일정하게 유지하면서 방사율을 

증가시키면 방사율에 비례하여 복사 강도는 증가한다. 그러나 

표면 방사율이 최적 방사율보다 작아 항공기의 방사 신호가 배

경 신호보다 낮아지는 경우 역대비로 인한 배경 대비 복사는 

Fig. 7  Dimensionless radiant intensity and contrast radiance 

intensity in case of ground background(detection angle 90°) 

(a) with respect to mach number at altitude 5000m and 

(b) with respect to altitude at constant Ma 1.5
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오히려 증가하며, 이와 유사하게 표면 방사율이 최적 방사율

보다 커 항공기의 방사 신호가 배경 신호보다 커지는 경우 정

대비로 인한 배경 대비 복사는 증가한다. 따라서 항공기의 표

면 방사율에 따라 배경과의 복사 대비가 최소가 되는 최적 방

사율이 존재한다.

고도 5000m에서 마하수 0.9로 비행하는 case 1의 최적 방사

율은 0.69이며, 마하수 1.5로 비행하는 case 2의 최적 방사율은 

0.25이고, 이때 각각 최소 적외선 신호를 갖는다. Fig. 6(a)에서 

볼 수 있듯이 마하수가 증가하면 공력 가열 및 충격파의 영향

으로 무차원화된 CRI가 증가하기 때문에 마하수가 클수록 배

경과의 대비 신호를 최소화하기 위한 최적 방사율이 감소한다. 

마하수 1.5로 고도 5000m에서 비행하는 case 2의 최적 방사율

은 0.25, 고도 10000m에서 비행하는 case 3의 최적 방사율은 

0.45, 고도 15000m에서 비행하는 case 4의 최적 방사율은 0.51

이고, 이때 각각 최적 적외선 신호를 갖는다. Fig. 6(b)에서 볼 

수 있듯이 고도가 증가하면 공력 가열로 인한 온도 회복이 감

소하기 때문에, 고도가 높을수록 배경과의 대비 신호를 최소화

하기 위한 최적 방사율이 증가한다. 

Fig. 8은 비행 조건에 따른 복사 강도와 배경 대비 복사 강도 

분석을 통해 도출된 최적 방사율을 동체 표면에 적용했을 때의 

적외선 이미지를 나타낸다. 표면이 gray paint일 때의 적외선 

이미지를 나타낸 Fig. 5와 표면에 최적 방사율을 적용했을 때

의 적외선 이미지를 나타낸 Fig. 8을 비교해 보면, 최적 방사율 

적용에 의해 동체와 배경과의 신호 대비가 감소함을 정성적으

로 확인할 수 있으며, 공력 가열 및 충격파에 의해 표면 온도가 

크게 상승한 case 2에서 최적 방사율 적용의 효과가 가장 큰 것

을 알 수 있다. 

최적 방사율 적용에 따른 항공기 적외선 신호 저감 효과를 

정량적으로 분석하기 위하여 Fig. 9에 표면이 gray paint일 때

의 무차원화된 CRI와 각 비행 조건에 따른 최적 방사율을 동체 

표면에 적용했을 때의 무차원화된 CRI를 비교한 그래프를 나

타냈다. 이 때 표면이 gray paint인 case 2의 탐지각 -90°에서의 

CRI를 1로 치환하였다. Fig. 9(a)에서 볼 수 있듯이 탐지각 –90°

인 하늘 배경인 경우, case 1에서는 19%, case 2에서는 63%, 

Fig. 8  LWIR BRDF images for each flight condition with applying optimal emissivity (a) Case 1(Ma 0.9, H 5000m), (b) Case 2(Ma 1.5, H 5000m), 

(c) Case 3(Ma 1.5, H 10000m) and (d) Case 4(Ma 1.5, H 15000m)

Fig. 9  Comparison of dimensionless contrast radiance in LWIR bands when applying optimal emissivity for each case; 

(a) detection angle –90° and (b) detection angle 90°
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case 3에서는 27%, case 4에서는 30%의 CRI 저감 효과가 있음

을 정량적으로 확인할 수 있다. 또한, Fig. 9(b)에서 볼 수 있듯

이 탐지각 90°인 땅 배경인 경우, case 1에서는 3%, case 2에서

는 60%, case 3에서는 12%, case 4에서는 8%의 CRI 저감 효과

가 있음을 정량적으로 확인할 수 있다. 

본 연구를 통해 비행 조건에 따라 동체 주변부 유동 특성 변

화로 인해 표면 온도 분포 및 적외선 신호 특성이 변화하며, 이

로 인해 항공기와 배경 간의 신호 대비를 최소화하기 위한 최

적 방사율도 변화함을 알 수 있다. 비행 마하수가 증가할수록 

공력 가열 및 충격파에 의해 표면 온도가 상승하므로 최적 방

사율이 감소하며, 비행 고도가 낮을수록 공력 가열에 의해 표

면 온도가 상승하므로 최적 방사율이 증가한다. 또한, 도출한 

최적 방사율을 실제 동체에 적용하여 탐지각 별로 적외선 신호 

저감 효과를 정성/정략적으로 분석하였다.

4. 결 론

본 연구에서는 비행 조건에 따른 항공기의 최적 적외선 신

호를 분석하기 위해 항공기의 비행 조건을 고려하여 3차원 열

전달 해석을 통해 항공기 표면 온도를 도출하고, 이를 바탕으

로 항공기 적외선 신호를 분석하였다. 또한, 적외선 유도 미사

일이 배경 대비 타겟의 적외선 신호를 탐지하는 특성을 고려하

여 항공기가 최적 적외선 신호를 갖기 위한 비행 조건 별 표면 

방사율을 도출하였다. 

동일 고도에서 비행 마하수가 증가할수록 공력 가열 및 충

격파에 의해 동체 표면 온도가 상승하여 배경 대비 신호가 증

가하므로 이로 인해 최적 방사율이 감소한다. 또한, 동일 마하

수로 비행하는 경우, 비행 고도가 낮을수록 공력 가열에 의해 

동체 표면 온도가 상승하여 배경 대비 신호가 증가하므로 이로 

인해 최적 방사율이 증가한다.

본 연구 결과는 미래의 적외선 스텔스 기술 적용 시 배경 조

건과 항공기의 비행 조건을 복합적으로 고려해야 함을 시사하

며, 추후에 표면 방사율과 표면 온도를 동시에 제어한다면 항

공기의 적외선 생존성 향상 연구에 기여할 수 있을 것으로 판

단된다.
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요  지

적외선 유도 무기 체계의 발달로 항공기의 생존성은 지속적으로 위협받고 있으며, 항공기의 생존성을 향상시키기 위한 적외선 스

텔스 기술 관련 연구가 진행되고 있다. 본 논문에서는 적외선 유도 미사일이 항공기와 배경 간의 대비 신호를 탐지하는 것에 주목하여 

비행 조건에 따른 항공기의 최적 적외선 신호를 분석하고자 하였다. 이를 위해 항공기의 비행 조건을 고려하여 유동 해석과 대류, 전

도, 복사 3차원 열전달 해석을 수행하였고, 동체 표면 온도를 도출하여 항공기 주변 유동 특성을 기반으로 항공기의 적외선 신호를 분

석하였다. 더 나아가, 비행 조건 별로 최적 적외선 신호를 갖기 위한 최적 방사율을 도출하였고, 비행 조건 별로 최적 방사율을 동체 표

면에 적용했을 때 적외선 신호 저감 효과를 분석하였다.

핵심용어 : 항공기 적외선 신호, 표면 방사율, 배경 대비 복사, 수치해석


