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ABSTRACT

  This paper describes the development of high fidelity air data processing algorithm which can be 

applied into an air data system for a high speed aerial vehicle. Unlike the previous air data system, 

current algorithm used several pre-determined pressure data which were obtained with computational 

fluid dynamic approach without using total pressures having enough sensor redundancy and fault 

detection ability. The verification of current algorithm was done by  commercial software Matlab and 

Simulink.

초       록

  본 논문에서는 고속 비행체의 공기유동 데이터 측정 시스템에 직접 적용이 가능하며 고 신뢰도를 갖

는 유동 데이터 처리 알고리즘 개발에 대해 기술하였다. 과거 공기유동 데이터 획득시스템과는 다르게 

전산유동해석(CFD)을 통해 미리 획득한 데이터를 적용한 알고리즘으로 전압력 측정이 필요 없이 충분

한 센서 여유(redundancy) 및 오류 검출기능을 지니고 있다. 개발된 알고리즘에 대한 검증은 상용 프

로그램인 매트랩 및 시뮬링크를 사용하여 진행하였다.
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1. 서    론

 공기 유동 데이터 획득시스템은 고속 항공기,  

우주왕복선 등 고속 비행체의 비행 속도, 받음

각, 고도 등과 같은 기본 비행 데이터뿐만 아니

라 비행체 자세, 엔진 제어 등에 요구되는 제어 

인자(parameter)에 필요한 데이터를 제공하는 역

할을 담당하는 매우 중요한 시스템이다. 

현재, 미국, 프랑스 등 기술 선진국에서는 초

고속 비행체의 유동데이터 획득을 위한 유동데

이터 처리 시스템을 개발 중에 있다[1, 2]. 국내
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Fig. 2 Axial location of static pressure 
hole

에서는 박미현, 김성수 등이 압력 홀을 적용하여 

무인항공기용 받음각 센서 개발하기도 하였으며 

김정용, 서정원 등은 피토 정압관을 이용한 초음

속 풍동 추력에 관한 연구를 수행하기도 하였다

[3,4]. 이러한 유동 데이터 처리 시스템은 피토관

과 같은 돌출된 형상과 동체 표면에 함입된 플

러쉬(flush) 형태의 시스템이 있다[2, 5]. 특히 후

자의 경우 초기 X-15에 적용하기 위한 유동데이

터 획득 시스템이 개발되었으며 이후 스페이스

셔틀에 적용하기 위한 시스템이 개발되기도 하

였다[6, 7].  

공기 유동 데이터 획득 시스템은 비행체의 운

행과 관련된 유동 정보를 전달하기 위한 수단으

로 사용되며, 높은 정확도 및 신뢰도를 요구하게 

된다. 특히 측정 데이터의 정확도는 비행체의 효

율, 안전성(safety)에 지대한 영향을 미치므로 이

러한 요구조건을 충족시켜야 한다. 또한, 시스템

의 안전성을 확보하기 위해 센서와 측정 시스템 

자체의 여유(redundancy)를 요구한다. 

본 논문에서는 위와 같은 유동 데이터 획득 

시스템 개발 동향과 더불어 고 신뢰도 및 여유

(redundancy)를 갖고 있으며 초고속 항공기에 

적용할 수 있는 유동데이터 획득 알고리즘을 제

시하고 매트랩 코드(Matlab code)[8]를 이용하여 

알고리즘을 검증 하였다.

2. 본  론

2.1 측정 형상

  유동 데이터 처리 알고리즘 개발과 관련하여 

Fig. 1과 같이 총 6개의 정압력 홀(static 

pressure hole(port))을 갖으며 Fig. 2와 같이 각

도 15.6°를 갖는 콘 형태의 흡입구 형상을 고려

하였다. 그림과 같이 홀을 선정한 주된 이유는 

센서 여유(redundancy)를 갖으며 받음각(angle 

of attack)과 사이드슬립각(side slip angle) 변화

를 효과적으로 감지하기 위함이다.

  이때 받음각, 정압(static pressure), 동압

(dynamic pressure) 등을 측정하기 위해 총 6개

의 압력 홀과 각각의 홀에 압력 튜브와 압력센

Fig. 1 Radial location of static pressure hole

서를 연결하여 압력을 측정하도록 하였다. 

2.2 측정 민감도

  속도, 받음각 등의 변화에 대해 민감도

(sensitivity)가 좋을수록 유동 데이터 획득 알고

리즘의 신뢰도를 향상시킬 수 있다. 이때 길이 

방향에서의 최적의 측정 위치를 결정할 필요가 

있는데 이러한 측정 위치를 결정하기 위하여 전

산유체해석을 통해 각각 홀에서의 민감도를 조

사하였다. 

  Figure 2는 민감도 및 부분적인 균질도를 조사

하기 위해 압력 홀이 콘의 밑면에 위치한 상태

에서 초고속 항공기 콘 첨단으로부터 압력 홀이 

각각 40, 70, 100과 140 mm에 위치한 경우를 나

타낸 것이다.

  Equation 1에 제시한 회전각에 대한 압력계수

를 조사한 결과 Fig. 3의 (a) 및 (b)와 같이 속도

(마하수) 민감도는 측정 위치가 콘 첨단에서 멀
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어질수록 좋아지는 것을 알 수 있었다. 그러나 

Fig. 3(b)와 같이 압력홀 위치가 140 mm 이상이 

되면 마하수 및 회전각 증가에 따른 데이터의 

균질도 및 부분적인 변동 폭이 증가하여, 축 방

향 위치에서 어느 이상 증가하면 부분적인 데이

터의 균질도가 감소하는 것으로 나타났다.

  결론적으로 축 방향 위치가 초기 40 mm에서 

100 mm로 증가 할수록 마하수, 정압 등에 대한 

민감도 모두 증가하는 것을 확인할 수 있었다. 

그러나 압력 홀 위치가 140mm까지 증가하는 경

우 회전각 변화에 대한 민감도는 약간 좋아지나 

마하수 변화에 대한 민감도는 급격히 감소하였

고 균질도 역시 크게 저하되는 것을 확인하였다. 

그러므로 금번 유동 데이터 획득시스템에 적용

될 센서 장착 위치에 대한 길이 방향은 100 mm

로 설정하였다. 
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(a) Pressure coefficient at Loc-1
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(b) Pressure coefficient at Loc-4

Fig. 3 Pressure coefficients at the Loc-1 and 
Loc-4

2.3 측정 관계식

  Figure 4는 콘 표면에 흐르는 유동과 받음각에 

대한 설명으로 회전각(Turing angle) 를 국소 

회전각 과 압력 홀이 위치한 지점에서의 포트 

받음각(port angle of attack) 와 함께 다음 

식과 같이 정의하였다.

                 (1)

Fig. 4 Pressure hole and angle of 
attack

또한 압력 홀 위치에서의 포트 받음각은 실 받

음각 , 사이드슬립각  및 홀 위치각 와 

다음의 관계를 갖는다.

   × cos  × sin       (2)

즉 홀 위치각 의 각도가 0°(콘 아랫면)일 때는 

양의 값을 가지며 의 각도가 180°(콘 윗면)

이면 음의 값을 가지게 된다. 만일 의 각

도가 90°이면 양의 사이드슬립각 를 나타내며 

270°이면 음의 값이 된다. 다음으로 압력 홀 위

치에서 압력계수(pressure coefficient)는 다음과 

같이 정의된다.

    ∞            (3)

여기서 는 압력 홀에서의 정압력, 는 동

압력(dynamic pressure), ∞는 자유흐름(free 
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stream)의 정압력을 나타낸다. 이때 회전각에 따

른 압력계수의 경우 풍동시험이나 전산유체해석

을 통하여 얻을 수 있다. 그런데 풍동시험의 경

우 많은 노력과 비용이 소요됨에 따라 적은 비

용으로 상당한 정확도를 갖는 전산유체해석을 

통하여 관련 데이터를 획득하였다. 해석을 위해

서 6면체 구조 격자계를 이용하여 격자를 구성

하였고 해석은 RNG k-e 난류모델을 적용하여  

수행하였다. 만일 동일한 마하수, 받음각 조건에

서 홀 위치가 각각 1과 3의 경우 데이터 값이 

반대되는 경향을 가지게 되는데 Fig. 5 (a), (b)는 

이러한 특성을 설명해 주고 있다. 이때, 마하수

가 증가하는 경우 상대적으로 정압력이 감소하

므로 속도 증가에 의한 정압력 감소를 Fig. 5에 

반영하고 있다.
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(a) Pressure coefficient at the hole position 
angle 0°
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(b) Pressure coefficient at the hole position 
angle 180°

Fig. 5 Pressure coefficients at the specific 
hole radial location

2.4 알고리즘

  각 압력 홀에서의 압력은 압력센서를 이용하

여 측정이 가능하며 측정 오류를 줄이기 위해 

여유(redundancy) 개념을 적용하여 홀의 개수를 

총 6개로 결정하였다. 위 값을 이용하여 마하수, 

받음각, 사이드슬립각을 각각 얻을 수 있는데, 

이는 미리 보정(calibration)되어 데이터 테이블로 

저장되어 있는 압력계수, 회전각 등의 레퍼런스

(reference) 값과 위에서 제시한 관계식 (1)~(3)을 

이용하게 된다. 그러므로 각 홀 위치에서 보정 

데이터를 미리 확보해야하므로 금번 논문에서는 

전산유동해석에 의한 데이터를 적용하였다. 참고

로 각 홀에서의 압력은 Eq. 4와 같이 대기 마하

수, 받음각(), 사이드슬립각(), 대기 정압(∞ ) 

및 홀 위치각( )에 의해 결정된다.

 
     ∞            (4)

  그런데 전산유동해석에 있어 데이터 획득을 

위해 축 대칭 문제의 경우 받음각 및 사이드슬

립각 모두를 고려할 필요 없이 받음각만을 이용

하여 바로 사이드슬립각을 적용할 수 있다. 아래 

Fig. 6는 마하수 3.0에서 홀 위치각 30°에 위치한 

홀 1(port-1)에서 실 받음각 와 사이드슬립각 

  사이에서 결정된 회전각(turning angle)을 

Fig. 7에서는 홀 위치각이 135°에서의 회전각을 

각각 제시한 것이다.

  결론적으로  Fig. 6~8에서와 같이 Y축에 제시

된 회전각은 X축의 실 받음각과 사이드슬립각에 

의해 결정되며 만일 홀 위치각이 0°이면 사이드

슬립각에 관계없이 받음각에 의해 선형적으로 

증가하고 홀 위치각이 90°이하에서는 사이드슬

립각 및 받음각이 증가함에 따라 회전각이 증가

하게 된다. 이후 홀 위치각이 90°에 이르면 회전

각은 받음각에 관계없이 사이드슬립각에 의해서

만 결정된다. 또한 홀 위치각이 180°이하에서는 

받음각이 증가함에 따라 회전각은 감소하며 사

이드슬립각에 대해서는 증가하게 된다. 

  다음으로 압력 홀의 조합(combination)에 따른 

마하수, 받음각, 사이드슬립각 등의 정보를 얻기  
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Fig. 8 Variation of turing angle with different angle of attack and sideslip angle
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Fig. 7 Turning angle at Mach 3.0 hole 
position angle 135°

-10 -8 -6 -4 -2 0 2 4 6 8 10
6

8

10

12

14

16

18

20

22

24

26

True Angle of Attack αT (Deg)

Tu
rn

 A
ng

le
 θ T

 (D
eg

)

 

 
β=-10
β=-8
β=-6
β=-4
β=-2
β=0
β=2
β=4
β=6
β=8
β=10

Fig. 6 Turning angle at Mach 3.0 hole position 
angle 30°
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위해 Table 1과 같은 5개의 홀 조합을 고려하였

다. 홀 위치 특성상 홀 1과 4의 경우는 받음각에 

더욱 민감하며 홀 2와 5의 경우는 사이드슬립각

에 더욱 민감한 특성을 갖는다. 나머지 홀 조합

의 경우 받음각과 사이드슬립각에 대해 중간 정

도의 민감도를 가지고 있다. 이와 같은 데이터는 

전체 유동데이터를 얻기 위한 알고리즘 중간 과

정에서 필요한 데이터를 제공하는데 이용된다.

Number Hole combination Sensitivity

1 [Port 1, Port 4] AoA

2 [Port 1, Port 5] AoA/AoSS

3 [Port 2, Port 4] AoS/AoA

4 [Port 2, Port 5] AoSS

5 [Port 3, Port 6] AoA/AoSS

Table 1. Sensitivity with different hole combinations

  각각의 홀 조합에 대해 회전각에 대한 받음각

과 사이드슬립각의 관계 역시 전산유동해석을 

통해 얻을 수 있으며, 그 결과를 각 홀 쌍에 대

해 Fig. 9에 각각 제시하였다. 

  마하수, 받음각 등 유동 데이터 획득은 두 종

류의 큰 단계(step)를 두 번 반복하여 구하게 되

는데, 전체적인 알고리즘은 Fig. 10과 같다.

  그림에서와 같이 첫 번째 단계(step 1)에서는 

시간상 전 단계(previous time step)에서 구해진 

마하수 및 정압을 이용하여 받음각(AoA) 및 사

이드슬립각(AoSS)이 계산되는 과정이며 두 번째 

단계(step 2)에서는 첫 번째 단계에서 구한 받음  
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Combination # 1: 1-4 

AoA=Const.
AoSS=Const.

(a) Combination 1-4
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Combination # 2: 1-5 

AoA=Const.
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(b) Combination 1-5
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Combination # 3: 2-4 

AoA=Const.
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(c) Combination 2-4

(d) Combination 2-5
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Combination # 5: 3-6 AoA=Const.
AoSS=Const.

(e) Combination 3-6

Fig. 9 Turning angles at the hole 
combinations
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Fig. 11 FADS structure with Matlab simulink

Fig. 10 Steps for the air data acquisition 
algorithm

각 및 사이드슬립각을 이용하여 중간 단계에서 

보정(update)된 마하수 및 정압을 구하는 단계이

다. 이때 보정된 마하수 및 정압은 다시 반복적

으로 단계 1(step 1)의 마하수 및 정압으로 적용

되어 최종 단계의 받음각 및 사이드슬립각이 구

해지며 연이은 단계 2(step 2) 과정을 통하여 최

종 단계의 마하수 및 정압을 얻게 된다.

  단계별 획득 알고리즘을 자세히 살펴보면 첫 

번째 단계(Step 1)에서 우선 전 단계 에서 

구한 마하수   
, 정압     값과 Eq. 3을 

통하여 압력계수 
을 얻고 마하수  과 


값 및 Fig. 5를 통하여 각 압력 홀에서의 

회전각 
(i=1,...,6)를 구하게 된다. 다음으로 

여기서 구한 회전각을 이용하여 Fig. 9에 제시된 

데이터 보정(calibration) 값을 활용하여 일차적인 

받음각 및 사이드슬립각을 구하게 된다. 다음 단

계(Step 2)에서는 위에서 구한 받음각 및 사이드

슬립각을 이용하여 중간 단계의 마하수 및 정압

을 구하는 과정으로 첫 번째 단계에서 구한 받

음각 및 사이드슬립각으로 부터 각 홀에서의 국

부 회전각 


(i=1,...,6)를 Fig. 6과 7에서 구하

고 Eq. 3을 적용하여 


를 구하게 된다. 다음

으로 위 두 값 


, 


와 Fig. 5를 이용하

면 마하수를 얻을 수 있고 또한 이 마하수 

와 


 및 Fig. 5를 한 번 더 적용하면 중간 

단계에서 보정된 


를 구할 수 있다. 또한 




를 Eq. 3식에 적용하면 보정된 ∞


를 얻

게 된다. 다음 단계는 위 과정에서 구한   및 

∞


 값을 Fig. 10 단계 1에 제시된   
,     

대신 적용하면 반복된 단계 1을 통하여 최종 단

계의 받음각 및 사이드슬립각을 구할 수 있고 

단계 2를 적용하여 최종 단계의 마하수  
 및 

정압 을 구하게 된다. 그러므로 최종적으로 보

정된 유동데이터를 얻게 된다.  

 전체적인 유동 데이터 획득 과정은 매우 복잡

한 것으로 보이나 각 데이터를 최소한 한 번 이

상 보정 한다는 점을 고려한다면 상당히 간단한 

구조로 이루어져 있다. 

  다음으로 구현된 유동데이터 획득 알고리즘을 

검증하기 위하여 Fig. 11과 같이 매트랩(Matlab) 

및 시뮬링크(Simulink)를 이용한 시뮬레이션 블

록을 구현하였다. 

  유동데이터 획득 알고리즘을 처리하는 블록은 

파란색으로 제시된 중간 블록이며 입력으로 콘

에 설치된 압력 홀로부터 압력을 적용하여 마하

수, 받음각, 사이드슬립각, 정압력을 한 개 변수

씩 보정(update)하여 최종적으로 데이터 값을 얻

어내는 역할을 수행한다. 이때 센서 신호를 전달
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(d) Sideslip angle response
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(b) Altitude response
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(a) Mach number response
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(c) Angle of attack response

하기 위해 그림 좌측 블록인 압력조건 블록을 

구성하였다. 또한 알고리즘 처리 블록으로부터 

값을 확인하기 위해 우측에 별도의 데이터분석 

블록을 구현하였다. FADS(Flush Air Data 

System) 알고리즘 블록에서는 센서의 노이즈를 

고려하여 좌측 블록 내에 랜덤 노이즈(Random 

noise)를 적용하였다. 결과적으로 마하수 2.1, 고

도 1.4 km, 받음각 0도, 사이드슬립각 0도의 입

력조건에서 랜덤 노이즈가 유입된 상태에서의 

Fig. 12와 같은 센서 잡음이 포함된 응답특성을 

얻었다. 결과에 따르면 마하수는 기준 마하수 

2.1을 기준으로 0.3%의 오차를 보이고 있으며 고

도의 경우 0.35% 수준의 오차를 보이고 있고 받

음각 8%, 사이드슬립각은 9%의 오차를 보이고 

있다. 결과적으로 현재 개발된 유동데이터 획득 

소프트웨어에 대한 오차는 마하수 및 고도의 경

우 0.4% 이내 수준으로 매우 작은 수치를 보이

고 있으며 받음각 및 옆 미끄럼각의 경우 약 8% 

오차를 보이고 있다. 

3. 결    론

본 논문을 통하여 초고속 항공기에 적용 가능

한 플러쉬(flush) 타입의 유동 데이터 획득 및 

변환 알고리즘에 대해 기술하였다. 특히 센서의 

오류 및 보정을 위한 여유(redundancy)를 제공

하기 위해 총 6개의 압력 홀을 콘 표면에 장착

하여 유동 데이터를 얻도록 하였고 알고리즘 상

에서 데이터의 보정을 위해 적용되는 회전각 및  

 

Fig. 12 Response of designed FADS
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마하수에 따른 압력계수, 회전각 쌍에 대한 받음

각 및 사이드슬립각, 받음각 및 사이드슬립각에 

따른 회전각 등의 데이터는 전산유동해석을 통

해 얻어진 데이터를 적용하였다. 

전체적인 알고리즘 검증은 매트랩/시뮬링크를 

통해 이루어 졌으며 해석 결과 주어진 유동데이

터 입력조건에 대해 상당히 정확한 값을 예측할 

수 있는 알고리즘임을 확인할 수 있었다. 
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