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ABSTRACT

Experiments were conducted to measure the heat flux and temperature over a 

protuberance, using an impulse hypersonic shock tunnel-coaxial thermocouples and a 

blowdown hypersonic wind tunnel-temperature sensitive paints(TSP). Experimental data 

were compared with the heat flux data using a blowdown hypersonic wind 

tunnel-heat flux gauges and it was confirmed data sets agreed well. The measured 

heat flux is large when the height of the protuberance is large. Also, the heat flux 

measurements at the upper positions are larger than at the lower positions. For high 

protuberances, a severe jump in the heat flux is observed, from about 0.6~0.7 of the 

height of the protuberances. However, when the protuberance is sufficiently short, a 

rise in the heat flux is rarely observed as the protuberance is submerged totally under 

the separation region.

초   록

임펄스식 극초음속 충격파 풍동과 동축열전대, 불어내기식 극초음속 풍동과 온도감응페

인트(TSP)를 이용하여 돌출물 전면 및 주위에서의 온도 및 열유속 계측 실험을 수행하였다. 

측정된 실험 결과를 기 수행된 불어내기식 풍동과 열유속 게이지를 이용한 열유속 측정 결

과와 비교하였다. 각각의 세 가지 기법의 결과가 서로 잘 일치함을 확인하였으며, 실험 결

과로부터 돌출물 전면에서의 열전달 특성을 보다 명확하게 관찰할 수 있었다. 측정된 열유

속 데이터로부터 공력가열 현상은 돌출물 전면 상부에서 크게 발생하며 돌출물의 크기가 

작을수록 매우 미비해짐을 관찰할 수 있다. 돌출물의 크기가 큰 경우, 돌출물 높이 0.6~0.7 

지점부터 열유속이 크게 증가한 반면, 돌출물의 높이가 충분히 작은 경우는 돌출물 자체가 

전방의 박리 영역에 완전히 잠기면서 열유속이 크게 증가하는 지점이 관찰되지 않았다.

Key Words : Protuberance(돌출물), Hypersonic(극초음속), Heat flux(열유속), Coaxial 

thermocouple(동축열전대), Temperature sensitive paint(온도감응페인트)
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Ⅰ. 서  론

고속으로 비행하는 비행체 표면의 돌출물 주

위는 큰 공력하중 및 열하중이 발생할 수 있어 

비행체 설계에 있어서 중요한 고려 대상이 되어
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왔다. 특히 돌출물 주위에 발생하는 국부적인 높

은 열전달 현상은 열적 문제에 있어 주요 관심 

대상이었다. 이에 수많은 연구가 진행되어 왔으

나, 물리적 현상 자체가 매우 복잡함에 따라 이

론적 해석이 매우 어려워 대부분의 연구가 풍동

을 이용한 실험적 방법을 통하여 수행되어 왔음

은 참고문헌[1]에서 언술한 바 있다. 이에 참고문

헌[1]에서 불어내기식 극초음속 풍동과 열유속 

게이지를 이용하여 마하 7의 극초음속 유동 내 

평판으로부터 돌출된 2차원형 돌출물 전면에서의 

열유속 측정 결과와 돌출물의 높이에 따른 열전

달 특성을 제시한 바 있다. 

그러나, 불어내기식 극초음속 풍동 시설은 고

속으로 팽창하는 유동의 액화방지를 위해 막대한 

비용이 소요되는 공기 가열장치가 필요함에 따라 

규모와 비용면에서 운용이 매우 어려운 단점이 

있다. 이러한 단점을 보완하기 위해 많은 해외 

연구기관에서는 적은 경비로 보다 쉽고 빠르게 

극초음속 실험을 수행할 수 있는 시설로 충격파 

풍동을 사용하여 왔다[2-4]. 이에 따라 극초음속 

유동 내 열전달 특성 또는 열유속 측정 실험을 

위해 규모 및 운용 비용면에서 큰 장점을 갖는 

극초음속 충격파 풍동을 시험 설비로 이용하는 

것은 실험적 측면에서 매우 바람직하다. 그러나 

충격파 풍동의 경우 설비의 시험 시간이 매우 짧

기 때문에 일반적인 열유속 게이지를 이용하는 

것이 불가능하다. 이에 본 논문에서는 충격파 풍

동을 이용하여 극초음속 유동 내 존재하는 돌출

물 전방의 열유속을 측정하기 위해 충격파 풍동

과 반응 시간이 매우 빠른 동축 열전대를 이용하

는 기법을 제시하고자 한다.

한편, 열유속게이지 및 동축 열전대의 경우, 

열게이지가 설치된 점에서만 측정이 가능한 점측

정 기법이다. 따라서 측정 해상도를 늘리기 위해

서는 가능한 많은 게이지를 설치해야 하며 이는 

실험 비용 측면에서 실험 한계로 작용될 뿐 아니

라 모델을 훼손해야하는 단점을 낳는다. 이러한 

단점을 극복하기 위해 최근에는 불어내기식 혹은 

충격파 풍동을 이용한 실험적 연구에서 온도감응

페인트(TSP)를 이용한 광학 기법의 실험적 연구

를 수행하기도 한다. 온도감응페인트는 점 측정

방식이 아닌 면 측정 기법으로 충분한 측정 해상

도를 갖는 장점이 있다. 이에 본 논문에서는 동

축열전대와 극초음속 충격파 풍동을 이용한 실험 

기법 이외에 불어내기식 극초음속 풍동과 온도감

응페이트를 이용하여 열유속을 측정한 기법을 실

험 결과와 함께 제시하고자 한다.

돌출물 주위 유동 특성에는 여러 변수가 영향

을 미치지만[1], 본 논문에서는 실험 결과의 비교

를 위해 실험 조건을 참고문헌[1]과 동일하게 설

정하였다. 유입 유동 조건 및 돌출물의 형상을 

동일하게 유지하고 돌출물 높이에 따른 열전달 

특성만을 관찰하였다. 각각의 기법을 이용하여 

돌출물 전면 및 주위에서 열유속을 측정하고 그 

결과를 비교 분석하였다. 

Ⅱ. 본  론

2.1 시험 장치

불어내기식 극초음속 풍동 

열유속게이지 및 TSP를 이용한 열유속 측정은 

불어내기식 극초음속 풍동에서 수행되었다. 본 

연구에 사용한 풍동은 일본 동경대학의 가시와 

캠퍼스에 설치되어 있다. 모든 실험의 풍동 운용 

조건은 정체실의 정체 압력 950 kPa, 정체 온도 

600 K로 설정하였다. 이때 시험부에 형성되는 유

입 유동 조건은 압력 약 200～300 Pa, 단위 레이

놀즈수 2.0×106 /m 이다. 풍동이 시동될 수 있

는 시험부에 삽입할 수 있는 모델의 최대 단면적

은 1,250 mm
2으로 노즐 출구 단면적의 약 4%에 

해당하며, 시험시간은 약 30초 정도이다. 보다 자

세한 사항은 참고문헌[1]을 참조하길 바란다.

극초음속 충격파 풍동 

동축 열전대를 이용한 열유속 측정 실험은 서

울대학교 항공우주추진연소연구실에 구축되어 있

는 극초음속 충격파 풍동을 이용하였다.[3-4] 서

울대학교 극초음속 충격파 풍동은 그림 1와 같이 

고압관 (길이 1.5 m, 내경 89 mm), 충격파 관 

(길이 5.2 m, 내경 43 mm), 극초음속 축대칭 노

즐, 시험부 (300×300×600 mm), 덤프 탱크로 구

성되어 있다. 극초음속 충격파 풍동은 일반적으

로 고압관과 저압관의 압력비(Pc/Ps)에 따라 다

Compression tube

Shock tube

Test section

Hypersonic nozzle

Dump tank

Test section

Nozzle

Control panel

Fig. 1. Hypersonic shock tunnel of SNU
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      Table 1. Experimental conditions of 

hypersonic shock tunnel

항목 실험 조건

유입 유동 마하수 7

노즐출구 직경 150 mm

Pc/Ps 20.4 or 78.7

정체 압력 Po 1 or 2.5 MPa

정체 온도 To 600 or 900 K

시험 시간 < 1 msec

양한 정체 조건, 즉 시험 조건을 얻는 것이 가능

하다. 이에 본 연구에서는 불어내기식 풍동을 이

용한 실험 결과와 비교를 위해  두 가지 시험 조

건에서 실험적 연구를 수행하였으며 두 실험 조

건은 다음과 같다.

실험 조건 1: 

불어내기식 극초음속 풍동의 정체 유동 조건

고압관과 저압관의 압력비(Pc/Ps) = 20.4

실험 조건 2: 

고엔탈피 정체 유동 조건 

고압관과 저압관의 압력비(Pc/Ps) = 78.7  

해당하는 실험 조건을 표1에 요약하였다.

2.2 실 험 모델

본 연구에 이용한 실험 모델은 평판과 2차원

형 돌출물로 구성되어 있다. 자세한 설명은 참고

문헌[1]에 제시되어 있으며, 간략히 표 2에만 제

시한다. 단, 동축열전대 및 TSP를 이용한 실험적 

연구에서는 짧은 모델만을 이용하였다.

Table 2. Dimensions of test model

항목 짧은 모델 긴 모델

L  (평판 길이) 165 mm 320 mm

W (평판 너비) 60 mm 60 mm

h  (돌출물 높이) 6, 12, 18 mm 6, 12, 18 mm

w (돌출물 너비) 50 mm 50 mm

l  (돌출물 길이) 24 mm 24 mm

2.3  열유 속 및 온 도  측정  기법

앞서 언급한 바와 같이 본 연구에 적용된 측

정 기법은 모두 세 가지이다. 열유속 측정을 위

한 세 가지 실험 기법은 참고문헌[1]에 제시한 

기법을 포함하여 사용한 풍동과 측정 장치를 바

탕으로 다음 세 가지; 

기법A: 불어내기식 풍동-열유속게이지 

기법B: 충격파 풍동-동축 열전대

기법C: 불어내기식 풍동-온도감응페인트(TSP) 

으로 구분된다. 이 중 기법A에 해당하는 열유속

게이지는 참고문헌[1]에 자세히 제시하였으며, 본 

논문에서는 기법B와 C로 구분된 동축열전대 및 

TSP에 대해서만 설명하고자 한다.

동축 열전대 기법B에 사용된 동축 열전대는 

응답 시간이 1㎲ 정도로 1 msec 정도의 시험 시

간을 갖는 극초음속 충격파 풍동에 이용하는 것

이 적합하다. 동축 열전대는 두 개의 금속으로 

이루어져 있으며, 두 금속에는 매우 얇은 접합점

(1㎛ 이내)이 형성되어 있다. 시험 시간동안 측정

된 전압 신호는 사용된 동축 열전대 특성에 의해 

온도로 변환된다. 열유속은 시간에 따라 측정된 

온도분포로부터 1차원 반무한 가정(semi-infinite 

assumption) 등을 이용하여 식(1)과 같이 유도된

다.[5-7] 본 연구에서 사용된 동축 열전대는 외경 

1.9 mm로 Chromel과 Constantan(독일 SWL, 

Model KL, E 타입)으로 구성되어 있다.

   



 

     



  
  (1)

여기에서, q는 열유속, T는 표면 온도, t는 시

간을 나타내며, r, c, k는 각각 열전대 재료의 밀

도, 비열, 열전도 계수를 나타낸다.

온도감응페인트(TSP) 기법C에는 TSP와 불어

내기식 극초음속 풍동이 이용되었다. 적절한 파

장의 빛이 조사되면, TSP의 분자들이 전기적으로 

어느 에너지 준위로 가진된 후, 복사 혹은 비복

사 과정와 같은 몇 가지 열방출 메커니즘을 걸쳐 

초기 상태의 에너지 준위로 되돌아온다. 이때 복

사 과정을 통한 photon의 방출을 보통 발광이라 

부른다. 온도가 증가하면 분자 간 충돌 빈도가 

증가하면서 비복사 과정이 증가하기 때문에 TSP

의 발광은 온도가 증가할수록 감소하게 된다

[8-10]. 시험 시간 동안 발광 강도가 CCD 카메라

를 이용하여 측정되고, 측정된 발광 강도는 미리 

수행한 보정 시험을 통한 식(2)와 같은 보정식에 

의해 온도로 변환된다.  

 


 

          (2)   

여기에서 I는 발광강도, T는 온도를 나타낸다.

이와 같은 방법으로 획득된 시간에 따른 온도

변화 분포는 기법B에서와 동일한 방식으로 식(1)

을 통해 열유속으로 환산되는데, 이때는 반무한 

가정이 유효한 시험 초기 시간의 데이터만 이용

한다. 본 연구에서 사용한 TSP는 Ru(phen)3
2+ (발

광원, luminophore), polyacrylic acid(바인더, 
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binder), ethanol(용매, solvent)로 구성되어 있다. 

사용한 Ru(phen)3
2+

은 상온에서 온도에 민감한 

것으로 알려져 있으며, 풍동 시험에서 자주 사용

된다. 사용한 TSP의 바인더에 대한 발광원은 농

도는 기 수행된 연구결과로부터 10-2 mol/liter가 

적절한 것으로 알려져 있으며, 본 연구에서도 동

일한 농도를 사용하였다.

2.4  실 험 세팅 

기법A에 대한 실험 세팅 기법은 참고문헌 [1]

에 자세히 나타내었다. 본 논문에서는 기법 B와 

C에 대한 설명만을 제시한다. 그림 2에 모델에 

삽입된 동축 열전대 및 TSP가 도포된 실험 모델 

사진을 제시하였다. 그림 2(a)에 보이는 바와 같

이 동축 열전대가 설치된 높이는 평판으로부터 

3, 9, 15 mm 이며, 측정점은 하단으로부터 H1, 

H2, H3로 명명하였다. 그림 3과 4는 충격파 풍

동 및 불어내기식 풍동에 설치된 실험 모델이다.

그림 3에 극초음속 충격파 풍동에 설치된 모

델의 사진을 제시하였다. 장착된 동축 열전대는 

시험부 하단에 설치된 진공용 멀티 핀 커넥터 

(HMS02 series, 다이트론테크놀러지, 일본)를 거

  ( a)  Coaxial thermocouple        ( b)  TSP

Fig. 2. Heating measurement gauges installed 

in the protuberance 

Fig. 3 . Short test model installed test section 

of hypersonic shock tunnel 

( Experimental technique B)

    Fig. 4 . Short test model installed test 

section of blow dow n w ind tunnel 

( Experimental technique C)

쳐 외부의 신호증폭기(MFA100, Müller, German) 

및 시험측정치 기록장치와 연결된다.

그림 4에 불어내기식 극초음속 풍동에 TSP를 

이용한 실험 세팅 기법을 제시하였다. 평판과 돌

출물 전면에 TSP를 상용 spray건을 이용하여 균

일한 두께로 도포하고 모델을 풍동 시험부에 장

착한 후, 그림 4에 보이는 바와 같이 시험부 상

부에 2대의 광원(LED-A294, Hamamatsu, Japan)

를 이용하여 430~450 nm의 청색 빔을 균일하게 

조사한다. 도포된 TSP 분자들은 풍동 작동 시 발

생하는 온도 변화에 의해 여기된 후 약 600 nm 

파장의 빛을 발광하게 된다. 발광하는 빛의 발광 

강도를 560 nm의 High pass filter를 장착한 고

속 카메라를 이용하여 측정하고 이를 2.3에서 설

명한 기법에 의해 온도와 열유속으로 환산한다.

Ⅲ. 결과 및 논의

3 .1 동축 열전대와 극초음속 충격파 풍동을 

이 용한 열유 속 측정  ( 기법B)

서울대학교 극초음속 충격파 풍동에서 격막 

파열시 고압관과 충격파관에서 측정된 압력은 범

용 strain gauge type의 압력 센서(Sensys, 

Korea)가 사용되었고, 정체점에서의 압력 측정은 

전압형식 (Piezoelectric type)의 동압 센서(PCB, 

113A23)을 통해 수행되었다. 그림 5에 고압관

(N2,Pc=20.4bar)과 충격파관(Air, Ps=1.0 bar)의 

압력비(Pc/Ps) 20.4 조건에서 정체점에서의 압력

과 돌출물 전면에서의 온도 변화를 나타내었다. 

돌출물의 높이는 18 mm이고 측정지점은 평판으

로부터 15 mm로 H3에 해당한다. 압력비 20.4에

서의 측정한 정체점의 압력은 약 1.1 MPa로 충
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 Fig. 5 . Stagnation pressure in the shock 

tunnel and temperature rise in front 

of protuberance ( short model and 

protuberance of 18  mm,  measureing 

position:15  mm,  H3 )  

격파관 이론해석을 통한 압력비 11.2와 잘 일치

하였다. 정체점에서의 온도 측정이 이루어지지 

않았기 때문에 정체점의 온도 예측은 충격파관 

이론해석을 통해 이루어졌으며, 이때 계산된 정

체점의 온도는 약 600 K이다. 따라서 파열 압력

비 20.4의 실험 기법B의 유동 조건은 불어내기식 

풍동과 열유속 게이지를 사용한 실험 기법A의 

유동 조건과 동일할 것으로 판단된다. 

그림 5에서 보는 바와 같이 7 msec 근처의 시

험시간에서 증가된 돌출물 전면의 온도 변화는 

0.4 K 정도로 기본적으로 존재하는 노이즈 신호

에 비교하면 크지 않다. 이에 적절한 노이즈 제

거를 위한 후처리 과정으로 Low pass filter를 

사용하였다. 동축 열전대를 상온으로부터 0℃의 

냉각수에 순간적으로 노출시켜 온도가 감소되는 

과정에서 역으로 온도가 상승하는 신호를 노이즈

로 간주하였으며, 이에 해당하는 신호의 주파수

는 약 30 kHz이다. 이를 근거로 측정된 온도 데

이터에 30 kHz의 Low pass filter를 적용하여 노

이즈를 제거한 후, 열유속 데이터로 환산하였다. 

그림 6에 30 kHz의 Low pass filter를 적용한 온

도 변화 분포와 이를 바탕으로 계산된 열유속 분

포를 제시하였다.

시간에 대한 온도 분포로부터 계산된 열유속

은 시험시간에 해당하는 7~7.5 ms에서 뚜렷한 

증가를 보이며, 시험 시간에 대한 평균 열유속은 

약 25~30 W/Cm
2에 해당한다. 이 측정치는 불어

내기식 풍동과 열유속 게이지를 이용하여 측정한 

열유속치와 유사하다. 한편 18 mm 돌출물 전면

에 대해 평판으로부터 높이 9 mm와 3 mm에
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 Fig. 7 . Comparison of the heating data w ith 
the measurement position ( applied 
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enthalpy condition)  

해당하는 H2와 H1에서 측정한 온도 변화는 매

우 미세하여 30 kHz 의 Loss pass filter를 이용

한 후처리 과정을 수행하여도 시험시간에서 뚜렷
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한 열유속 데이터의 변화를 관찰하기가 매우 어

려웠다. 

이에 돌출물 높이 및 측정 지점에 따른 열유

속 변화량을 파악하기 위해 정체점 온도가 높은 

유동 조건으로 동일한 실험을 수행하였다. 그림 

7은 고압관(N2, Pc=78.7 bar)과 충격파관(Air, 

Ps= 1.0 bar)의 압력비 78.7 조건에서 18 mm 돌

출물 전면에서 측정된 시간에 대한 온도 변화 및 

환산된 열유속 분포이다. 시험시간에 해당하는 

5.5~6 msec에서 측정된 온도 및 열유속 데이터

는 H2와 H1에서는 큰 변화가 없는 반면, H3 지

점에서는 크게 증가함을 보인다. 측정된 열유속

은 H1과 H2에서는 10 W/Cm2 이내, H3 에서는 

70~100 W/Cm2으로 H1 및 H2에 비해 H3에서 

약 15~20배 정도 높았으며 이는 불어내기식 풍

동과 열유속 게이지를 이용한 실험 기법A의 결

과[1]와 유사한 경향성을 나타낸다. 그림 8은 그

림 7과 동일한 실험 조건에서 돌출물의 높이에 

따라 측정된 온도 및 열유속 분포를 나타낸다. 

돌출물의 높이가 작아질수록 측정된 열유속 데이

터가 작아졌다. 이러한 경향성은 불어내기식 풍

동과 열유속 게이지를 이용한 결과와 동일하다.

3 .2 TSP 와 불어내기식 풍동을 이 용한 열

유 속 측정  ( 기법C)

길이 165 mm의 짧은 모델과 18 mm, 12 mm, 

6 mm 돌출물을 이용하여 평판과 돌출물 전면에 

TSP를 분무하여 수행되었다. 도포된 TSP의 두께

를 측정하기 위해 confocal laser scanning 

microscope가 사용되었다. 사용된 microscope은 

12bit의 A/D 해상도와 0.01 ㎛의 최대 

1024×1024 픽셀 해상도를 갖는다. 그림 9는  

microscope에 의해 스캔된 TSP 레이어의 edge 

이미지 예이다. 이미지로부터 TSP 레이어의 두께

는 TSP 레이어와 기본 평판 사이의 높이 차로부

터 계산된다. 측정 결과 분무된 TSP의 두께는 모

든 실험 조건에 있어 0.17~0.2 ㎛로 균일하게 분

무되었으며, 0.2 ㎛ 정도의 TSP 두께는 기 수행

된 연구결과[7-8]로부터 열유속 측정에 적합한 것

으로 알려져 있다.

그림 10은 시험 시간에 대한 돌출물 및 평판

에서의 시간에 대한 온도 변화를 나타낸다. 측정

      Fig. 9 . TSP  on the sample plate 

measured by a microscope 
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    ( a)  18  mm      ( b)  12 mm     ( c)  6 mm

  Fig. 10 . Temperature rise distribution w ith 

different heights of protuberances

된 열유속은 앞서 언급한 바와 같이 반무한 가정

이 유효한 초기 시험시간의 온도 데이터로부터 

계산되지만, 전체 시험시간에 대한 온도 변화 데

이터로부터 돌출물 주위의 공력가열 특성을 보다 

명확히 이해할 수 있고, 공력가열 현상이 집중되

는 지점을 판별할 수 있다. 전반적으로 온도 상

승은 평판에서는 앞전과 돌출물 직전에서 크게 

발생하고, 돌출물 전면에서는 상부에서 크게 발

생함을 알 수 있다. 평판 앞전에서의 온도 상승

은 참고문헌[1]에서 제시한 유동 가시화 결과로

부터 언급한 바와 같이, 앞전 하부의 쐐기로부터

의 경사충격파 때문인 것으로 판단된다. 돌출물 

직전에서의 온도 상승은 돌출물 전방에 발생하는 

박리영역 때문인 것으로 추측된다. 앞선 두 실험 

방법의 결과로부터 유추된 바와 같이, 돌출물 전

면의 상부에서 공력가열 현상이 심하게 발생하며 

돌출물의 크기가 작을수록 발생하는 온도 상승은 

매우 미비해짐을 관찰할 수 있다. 특히 6 mm의 

돌출물에서는 온도 상승이 거의 관찰되지 않고 

있다. 이는 6 mm 의 경우 돌출물이 전방에 발생

하는 박리영역에 잠김에 따라 돌출물 끝 상단에 

충격파가 발생하지 않는 것이 그 이유인 것으로 

판단된다.

그림 11에 세가지 실험 기법을 이용한 돌출물 

높이에 따른 열유속 분포를 제시하였다. 그림 11

의 TSP를 이용하여 획득한 열유속 데이터는 실

험 초기 100 msec 이내의 온도 변화 분포로부터 

얻어졌다. 그림 11의 가로축은 돌출물의 높이(h)

로 무차원화 된 측정지점을 나타낸다. 실험 기법

B와 C으로부터 측정된 온도 변화 분포는 그림 

5-8에서 보이는 바와 같이 측정 시간 동안 진동

하기 때문에, 이로부터 변환된 열유속 분포 역시 

진동하게 된다. 그림 11의 열유속 분포는 이러한 

진동 데이터를 시간에 대한 평균값으로 제시하였

다. 시간에 대한 온도분포로부터 획득된 실험 기

법B와 C으로부터 얻어진 열유속 값들은 기법A

의 열유속치에 비해 다소 낮았으나, 전체적으로

Normalized position [H/h]

H
ea

tf
lu

x
[W

/C
m

^2
]

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1

0

10

20

30

40

Heat flux gauge
Temperature sensitive paint

Coaxial thermocouple
Protuberance height : 18 mm
Protuberance height : 12 mm
Protuberance height :   6 mm

      Fig. 11. Heat flux distribution at the 

measurement positions

세 기법의 열유속 값은 상당히 잘 일치함을 보였

다. 이러한 열유속의 차이는 실험 기법B와 C의 

진동하는 온도 데이터로부터 기인하는 것으로 판

단되며 이는 실험 기법B와 C와 같은 경우 후처

리 과정에 따라 열유속 데이터가 크게 달라질 수 

있음을 의미한다.   

TSP를 이용한 열유속 데이터로부터 돌출물 전

면에서의 공력가열 특성을 보다 자세히 관찰할 

수 있다. 기본적으로 열유속은 돌출물의 높이가 

클수록 크게 측정되며, 돌출물 상부에서 보다 크

게 측정된다. 돌출물의 크기가 12, 18 mm의 경

우, 돌출물 크기의 0.6~0.7 지점에서 열유속이 크

게 증가하는 경향성을 보였으나, 6 mm의 경우는 

그러한 열유속 점프가 보이지 관찰되지 않았다. 

이는 앞서 언급한 바와 같이 돌출물 자체가 박리 

영역에 완전히 잠기면서 돌출물 상부에 충격파가 

존재하지 않기 때문인 것으로 판단된다. 

IV. 결 론

본 논문에서는 마하 7의 극초음속 유동 내 평

판으로부터 돌출된 2차원형 돌출물 전면에서의 

공력가열 특성을 파악하기 위해 다양한 기법을 

적용하여 열유속 계측을 수행하였고, 관련한 계

측 기법 및 그 결과를 제시하였다. 동일한 목적

을 위해 참고문헌[1]에서는 일본 동경대학의 가

시와 극초음속 풍동과 열유속 게이지를 이용하여 

열유속 계측 실험을 수행한 바 있다. 참고문헌 

[1]에서 평판의 길이가 다른 두 모델(평판 길이 

165 mm, 320 mm)에 대해 유입 유동 조건 및 

돌출물의 형상은 동일하게 유지한 채로 세 가지 

다른 돌출물 높이(18 mm, 12 mm, 6 mm)에 따

른 공기역학적 특성과 공력가열에 의한 열전달



974 이형진․이복직․정인석․김성룡․김인선 韓國航空宇宙學會誌

특성을 관찰한 바 있다[1]. 본 논문에서는 참고문

헌[1]과 동일한 돌출물 모델에 대해 규모 및 운

용 비용을 크게 절감할 수 있는 임펄스식 극초음

속 충격파 풍동과 동축 열전대를 이용하여 열유

속 측정시험을 수행하였다. 또한 열유속 게이지 

및 동축 열전대를 이용하는 기법인 점측정 방식

과 다른 면측정 방식인 TSP를 이용하여 열유속 

측정하였고 세 가지 결과를 비교 분석하였다. 측

정된 세 가지 실험 결과는 서로 잘 일치하였으

며, 계측된 결과로부터 돌출물 주위 공력 가열 

특성을 보다 명확히 관찰할 수 있었다. 

측정된 열유속은 돌출물의 크기가 클수록 크

게 측정되었다. 또한, 돌출물 전면 상부에서 공력

가열 현상이 심하게 발생하며 돌출물의 크기가 

작을수록 매우 미비해짐을 관찰할 수 있다. 돌출

물의 크기가 비교적 큰 경우, 돌출물 높이 

0.6~0.7 지점에서 열유속의 점프가 발생한 반면, 

돌출물의 높이가 충분히 작은 경우는 이러한 열

유속의 점프가 관찰되지 않았다. 이는 돌출물 자

체가 돌출물 전방의 박리 영역에 완전히 잠기게 

되면서 돌출물 상단에 충격파가 발생하지 않게 

됨에 따라 발생하는 현상으로 판단된다. 이는 돌

출물이 극초음속 유동에 노출된다 하더라도, 돌

출물의 크기가 충분히 작으면 발생하는 공력가열 

현상이 심하지 않을 수 있음을 의미한다.  
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