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1. 서  론

오늘날 시대가 점점 빨라지고, 기술이 발전함에 따라 일상

생활에서 초음속 이라는 단어를 쉽게 접할 수 있게 되었다. 
특히 전투기, 우주 발사체 등 항공과 관련된 분야에서 쉽게 

접할 수 있으며, 초음속과 초음속을 넘어 극초음속 환경에서 

비행체의 성능을 높이기 위한 연구가 진행되어 왔다.
비행체의 성능을 높이기 위한 방법으로 비행체 선두부에 

작용하는 항력을 감소시켜 비행체 전체의 항력을 감소시키는 

방법이 있으며, 이에 따라 운용 속도에 따른 비행체 선두부의 

최적 형상 설계 연구가 진행되어 왔다. 최근에는 표면 열전달

과 같은 다양한 변수를 고려한 형상 설계와 선두부에 에어로

스파이크(Aero Spike)와 같은 구조물을 이용하거나 분사장치

를 이용해 공기나 플라즈마를 역으로 분사하여 선두부에 작

용하는 유동 구조를 변화시켜 항력을 감소시키는 등 다양한 

방법으로 비행체 성능 향상을 위한 연구가 진행되고 있다[1].  
건국대학교에서는 Fig. 1의 대표적인 우주발사체의 선두부 

형상 4가지에 대해 자유류 마하수 5~8의 극초음속 영역에서  

형상에 작용하는 항력과 열전달 특성을 고려한 형상 설계 연

구를 수행하였다. 연구 결과 형상 Ⅲ이 극초음속 영역에서 가

장 적합한 형상임을 확인하였다[2].
본 연구에서는 Fig. 1의 4가지 형상과 유사한 형상 3가지

를 이용해 자유유동 마하수 2의 영역에서 작용하는 항력에 

대해 수치해석을 진행하고, 초음속 영역에서 적합한 형상을 

도출하기 위해 항력계수를 이용한 비교를 진행하고자 한다.

2. 본  론

2.1 수치해석 조건 및 형상

본 연구에서는 eMEGA 프로그램을 활용하여 격자를 생성

하였고, eDAVA 프로그램을 활용하여 유동 해석을 진행하였

다. 자유유동 마하수 2의 조건에서 비행체 선두부 형상에 작

용하는 항력에 대한 수치해석을 수행하였다. 해석에 적용한 

Re(Reynolds number)는 Reference length 0.4 m로 가정하여 

18,133,333으로 계산되었고, 이를 적용하여 해석을 진행하였

다. 해석에 적용한 상세 조건은 Table 1에 나타내었다.

Fig. 1 Nose shape of space launch vehicles[2] 

종류 조건

자유유동 형태 난류 모델

자유유동 마하수 2.0

Re 18,133,333

CFL수 0.1

허용 오차 0.0000001

Table 1 Condition of CFD

비행체 선두부 형상에 따른 초음속 유동 해석
최 종 인1*

1충남대학교 항공우주공학과

우주발사체와 항공 분야에서 초음속과 극초음속 영역에서 비행체의 항력을 최소화하기 위한 최적 형상 
설계 연구가 활발히 진행되고 있다. 본 논문에서는 마하수 2의 초음속 영역에서 대표적인 비행체 선두부 형상 
3가지에 대한 수치해석을 eMEGA 프로그램을 활용해 격자를 생성하고 eDAVA 프로그램을 활용해 유동 해석을 
수행하였다. 그 결과 자유유동 마하수 2의 초음속 영역에서는 선두부 형상이 뾰족한 Cone 형상이 3가지 형상 
중 작용하는 항력이 가장 적게 나타났고, 선두부가 무딘 형상이 극초음속 영역에서 가장 적합한 현상과 다르
게 나타났다.
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Fig. 2 Shape of CFD model

Fig. 3 Grid convergence of ogive shape 

수치해석에 사용된 모델의 형상은 Fig. 2와 같이 3가지 형

상을 축대칭의 2D로 해석을 수행하였고, Fig. 2의 Ogive 형상

(a)을 이용하여 Grid convergence를 수행하였다. Grid 
convergence는 격자수를 각각 35,200 개, 54,000 개, 79,200 개, 
140,800 개를 이용하여 수행하였다. 해석 결과, 유동구조의 형

태는 4가지 조건에서 유사함을 Fig. 3을 통해 확인하였다. 또

한 본 연구에서 보고자하는 항력계수(CD)의 비교 결과 소수

점 4째 자리에서의 차이를 보여 격자수 54,000 개로 3가지 형

상에 대한 해석을 진행하였다. 

2.2.1 수치해석 결과 및 비교

Fig. 2의 3가지 형상을 자유유동 마하수 2영역에서 수치해
석을 진행한 결과 Ogive 형상과 Cone 형상의 경우 선두부에
경사 충격파가 생성되었고, Hemisphere 형상의 경우 궁형 충
격파가 생성되는 것을 확인할 수 있었다. 또한 각각의 항력계

수(CD)는 Fig. 4와 같이 0.385, 0.305, 0.708 임을 나타냈다. 자
유유동 마하수 2의 초음속 영역에서는 Cone 형상이 3가지 형
상 중 작용하는 항력이 가장 작음을 수치해석을 통해 나타낼
수 있었다.

3. 결  론

건국대학교에서 수행한 선행논문에서는 극초음속 영역에 

대한 수치해석을 수행하여 선두부가 무딘 형상이 항력과 열

전달을 고려해 적합함을 확인하였다. 본 연구에서는 자유유동 

마하수 2의 초음속 영역에서 항력을 고려한 수치해석 결과 

극초음속과 달리 끝이 뾰족한 Cone 형상이 항력을 적게 받음

을 수치해석을 통해 확인하였고, 초음속 영역에서의 비행체 

선두부의 최적 형상 설계를 위해서는 추가적인 세부 형상에 

대한 연구가 필요하다.
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Fig. 4 Result of drag coefficient
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