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ABSTRACT

The purpose of this research is to investigate the dynamic roll-damping characteristics of

a spin-stabilized projectile in wind-tunnel testing. In the present work, the high-speed

wind-tunnel tests for the roll-damping measurements were conducted on a finned

spin-stabilized projectile model in the Agency for Defense Development's Trisonic Wind

Tunnel at spin rates about 8,000 rpm. The test Mach numbers ranged from 0.6 to 0.9, and

the angles of attack ranged from 0 to +15 deg. The evaluation of the bearing friction

parameter was also conducted to eliminate the tare damping moment from the

aerodynamic damping moment.

초 록

본 연구의 목적은 풍동시험을 통해 회전발사체에서 발생하는 동적 롤댐핑 특성을 실험

적으로 연구하는데 있었으며, 이를 위해 약 8,000 rpm으로 회전하는 회전발사체 실험모형

에 작용하는 롤댐핑 특성의 측정을 위한 고속풍동시험을 국방과학연구소 삼중음속풍동에

서 수행하였다. 실험시의 마하수는 0.6~0.9까지의 천음속 영역이었으며 이때의 받음각 구

간은 최대 0~15 deg에 해당하였다. 측정된 공기역학적 댐핑 특성으로부터 회전체의 마찰

특성을 공제하기위한 베어링 마찰특성에 대한 평가도 함께 수행하였다.
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Ⅰ. 서 론

회전하는 발사체(projectile)에는 비행체의 표면

을 따라 흐르는 공기의 흐름에 의해 여러 종류의

힘과 모멘트가 발생하게 된다. 회전비행체의 비

행특성해석에 필요한 공력계수중 하나인 롤댐핑

모멘트(roll-damping moment)는 비행체 중심축

의 회전에 저항하는 모멘트 특성을 나타내는 동

안정미계수로서 비행안정성(flight stability) 평가

를 위한 중요 공력특성요소중 하나에 해당한다.

고속으로 회전하는 발사체의 경우 롤댐핑 모멘트

는 스핀댐핑 모멘트(spin-damping moment)라고

도 불린다[1].

실물비행체의 롤댐핑 모멘트와 같은 비행안정

성을 얻기 위해서는 많은 경비가 소요되는 비행

실험을 수행해야하므로 설계초기 단계에서는 주

로 이론이나 경험적인 방법에 의존하여 이러한

비행특성을 예측하고 설계과정의 진행에 따라 풍

동시험(wind-tunnel testing)과 탄도학실험(aero-
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Fig. 2. 회전발사체 모형과 롤댐핑 관련 작용력

Fig. 1. 무차원 회전특성인자(spin parameter)

ballistic range testing)을 수행하는 것이 일반적

이다. 또한 축소모형이나 실제크기 형상에 대한

실험은 설계개념의 확정과 설계개발 마지막 단계

인 설계점 성능의 확인과 관련 예측기법의 검증

을 위해서도 요구된다. 따라서 축소모형을 사용

하는 풍동시험이나 탄도학실험 등의 지상모사실

험은 이론기반 평가기법의 검증과 공력계수 데이

터의 정확도 향상을 위해 꼭 필요한 비행체 개발

과정이라고 할 수 있다. 롤댐핑 모멘트와 같은

동적하중 특성은 정적하중에 비해 상대적으로 크

기가 작고 고속으로 회전하는 모형으로부터 직접

측정해야 함으로 이를 높은 정확도로 측정하기가

매우 어렵다[1-6]. 이러한 동적특성의 부정확한

평가는 비행체의 궤적이나 비행특성의 차이를 초

래할 수 있으므로 정확한 측정을 통한 관련 특성

들의 평가가 요구된다.

본 연구에 앞서서는 동체 기본형상(body

alone)에 관한 롤댐핑측정 실험연구를 이미 수행

한바 있다[7-9]. 본 연구에서는 기존의 연구대상

이 미익(tail fin)이 없이 동체만으로 구성된 기본

형상 회전체에 국한되었으므로 이에 미익이 장착

된 회전발사체 형상[10-11]에 대한 연구를 추가로

수행하게 되었다. 본 논문에서는 천음속으로 비

행하며 초고속으로 회전하는 미익형상 회전발사

체 실험모형에 작용하는 롤댐핑 특성의 측정을

위해 수행하였던 고속 풍동시험방법과 측정결과

에 대해 기술하고 있다. 측정된 실험결과의 비교

를 위해 동체 기본형상에 대한 실험도 함께 수행

하였으며 실험적합성의 확인을 위해 시뮬레이션

예측결과(simulation prediction)와의 비교를 수행

하고, 측정된 공기역학적 댐핑 측정결과로부터

회전체 실험모형이 가지고 있는 회전마찰 특성을

제거시키기 위해 실험모형의 베어링 마찰특성에

대한 평가도 함께 수행하였다.

Ⅱ. 실험장치 및 방법

2.1 롤댐핑 모멘트

모형에 회전운동이 가해질 경우 모형에 작용하

는 공기역학적인 힘은 모형의 회전운동에 저항하

여 회전의 반대 방향으로 회전수를 감소시키려는

작용력(롤댐핑모멘트)을 발생시킨다. 일반적으로

롤댐핑 모멘트는 측정센서로부터 직접 측정되지

는 않고 실험결과의 조합으로부터 수학적으로 유

도되는 특징을 갖고 있다. 롤댐핑 모멘트계수

(roll-damping moment coefficient) C P는 식 (1)

과 같이 모형회전특성에 대한 롤링모멘트계수

(rolling moment coefficient) C 의 모형회전수

(angular roll rate p, rad./sec)에 대한 1차 도함

수로 형태로 정의한다.

C p
V
p Lref



C 


V
p d



C 

(1)

  tan
V
pd

≈V
pd

(2)

여기서 pLr efV는 모형의 기준길이 Lref를 사

용한 무차원 회전특성인자(spin parameter)[1-3,9]

로서 식 (2)에 해당한다. 식 (1)에서 모형의 기준

길이(Lref)에는 Fig. 1에서와 같이 모형의 직경(d)

과 관련하여 d/2가 주로 사용되며 V는 풍동시

험시의 속도, v는 회전모형에 작용하는 국부 속

도벡터에 해당한다.

비행체가 회전수 p로 회전하고 있을 때 회전

운동에 따라 발생하는 비행체 가로방향 국부 받

음각 의 변화량은 Fig. 1과 같이 국부 수직력

과 항력의 하중분포와 양력벡터의 경사짐을 초래

시키며 Fig. 2에서와 같이 회전방향의 반대방향

으로 작용하는 롤댐핑 모멘트를 발생시킨다. 이

때 회전변수인 회전수 p는 모형의 롤방향 회전

으로 인해 발생하는 유효 받음각의 접선성분[2]
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Fig. 3. 자유회전 방식 롤댐핑 측정방법의 분류

에 해당하며 p가 포함된 식 (2)의 무차원 회전특

성인자는 실물크기 비행체의 실험조건에 해당하

는 롤방향 회전수를 결정하는데 있어서 반드시

일치시켜야하는 상사변수(scaling parameter)에

해당한다. 따라서 축소 실험모형의 제작을 위해

실물의 기준길이 d가 일정량만큼 축소된다면 동

일한 국부 받음각 의 유지를 위해서는 롤방

향 회전속도 p가 증가되어야 한다.

2.2 자유회전 측정방식

롤댐핑 특성 측정기법을 구분하게 되면 크게

자유회전(free-spin) 방식과 구속회전(constrained

-spin) 방식으로 나눌 수 있다. 본 연구에서 다루

고 있는 자유회전 실험방식의 범주에서는 모형의

중심축에 대한 운동방정식에서 롤각(roll angle,

)방향의 가속이 존재하는 p≠인 경우와 p 

인 정상상태 경우인가에 따라 여러 가지의 롤댐

핑 측정방식이 있을 수 있다. 실제 풍동시험에서

는 풍동시험장치마다의 고유특성에 따라 각기 다

른 실험방식을 선택하게 되며 이에 따라 서로 다

른 자료획득 프로세스를 갖게 된다. 자유회전방

식 측정방식을 분류하자면 Fig. 3에서와 같이 대

략 다섯 가지 방식으로 분류할 수 있으며 이러한

실험방식분류에는 모형과 모형지지대간에 직결링

키지를 갖지 않는 거의 대부분의 롤댐핑 측정기

법이 포함된다.

자유회전 측정방식은 편향날개(canted fins)나

공압터빈과 같은 별도의 구동장치를 사용하여 모

형을 강제적으로 회전시키고 원하는 회전수를 얻

게 되는 회전가속 후에는 실험방식에 따라 회전

수 p가 일정(steady-state rotation)하게 유지되거

나 실험모형을 강제로 회전시킨 구동장치가 분리

되어 회전감소(spin-down)가 일어나도록 한다.

2.3 스핀감소시험

식 (3)은 자유회전하는 대칭 비행체의 세로방

향 축에 대해 단순화시킨 운동방정식으로 자유회

전방식 모형의 중심축( )에 작용하는 모멘트와

각 운동량의 변화율을 등식화하여 얻어진다[1,3].

Ix Ix p  LT  La Lp p (3)

여기서 La는 편향날개에 의한 공기역학적인 롤

링모멘트(rolling moment due to control

deflection) C 
Sd에 해당하고 Lp는 단위 롤방

향 회전 당 공기역학적인 롤댐핑 모멘트

(damping-in-roll moment per roll rate)

C 
SdV에 해당하며 LT는 이들 축방향 모멘

트를 모두 합한 전체 롤링모멘트에 해당한다. 또

한 Ix는 모형의 회전중심축을 따라 회전하는 모

형에 결합되어 있는 모든 장착물에 대한 관성모

멘트를 말한다.

Fig. 3에서 3)번 실험방식을 제외하고는 모두

시간 에 따른 모형의 회전수 데이터 p만이 롤

댐핑 모멘트계수의 산출에 사용되며 이 경우는

동체 기본형상이나 자체 회전능력이 없는 미익형

상(un-canted fins)의 경우에 해당한다. 초기조건

t = t1일 때   p 을 이용하여 식 (3)을 적분하

고, 정상상태 회전속도 ps  이고 C 
 인 일

반적인 경우를 가정하면 다음의 식 (4)와 같이

간략하게 표현할 수 있다.

C p t t
Ix

p
p  S d

V  (4)

주어진 시스템의 댐핑특성이 지수함수 형태적

(exponentially-damped)라고 가정할 수 있다면

단지 두개의 지점에 대한 롤변수들(p, t)의 획득

만으로도 식 (4)를 곡선적합(curve fitting)하여 롤

댐핑 모멘트계수를 쉽게 구할 수 있다. 롤댐핑

측정결과에 회전모형의 베어링 마찰에 의한 영향

을 감안하기 위해서는 진공상태[2,4]에서 모형을

회전시켜 얻은 마찰력 기반 롤댐핑모멘트 특성을

풍동시험에서 획득한 전체 롤댐핑 모멘트로부터

공제시켜 베어링 마찰이 포함되지 않은 순수한

롤댐핑 모멘트를 획득할 수 있다.
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Fig. 4. 국과연 삼중음속풍동 (ADD-TSWT)

Fig. 6. 회전수 측정시스템의 구성

Fig. 5. 시험부 장착 롤댐핑 실험장치 구성

2.4 정상상태 스핀시험

Figure 3의 3)번 실험방식에서는 정상상태의

회전수 ps와 더불어 정적 롤링모멘트계수 C 
을

필요로 하지만 Ix와 같은 관성모멘트 특성을 필

요로 하지는 않는다. 식 (3)에 가속이 없는 정상

상태 회전조건 p  와 p ps를 대입하고 무차

원화하면 다음의 식 (5)에서와 같이 C 
와 C P의

관계를 구할 수 있다. 따라서 편향날개를 갖는

정상상태 스핀시험의 경우 정적 롤링모멘트(C 
)

와 정상상태 회전수(ps)를 측정하게 되면 목표로

하는 롤댐핑 모멘트 계수를 구할 수 있다.

  La Lpps
C 

  C 
 psd
V (5)

정상상태 스핀시험의 경우에도 베어링 마찰력

에 의한 영향을 감안해야 하며 이 경우 식 (5)는

베어링의 마찰효과가 포함된 좀 더 복잡한 형태

로 바뀌어야 한다.

2.5 실험장치

고속으로 회전하는 미익형상 회전발사체 모형

에 작용하는 롤댐핑 모멘트의 측정을 위한 실험

연구를 국방과학연구소 삼중음속풍동(Fig. 4)에서

수행하였다. 이때의 실험 마하수(M)는 0.6～0.9이

었으며 모형의 받음각() 구간은 0∼15 deg이었

다. 고속실험에 사용된 삼중음속풍동은 불어내기

(blow-down) 방식으로 가변노즐을 사용하여 실

험부의 마하수를 0.4～4.0까지 연속적으로 변화시

킬 수 있으며 실험부의 크기는 폭과 높이가 각각

1.2 m이다. 또한 실험 마하수가 0.6∼1.4 사이의

천음속(transonic speed)인 경우에는 별도의 타공

벽면(porous wall) 실험부를 사용하며, 실험유효

가동시간은 마하수에 따라 약 15초에서 45초까지

가능하다. 간헐(intermittent)식 풍동의 일종인 국

방과학연구소 삼중음속풍동[7-9]에서 적용이 가능

한 회전모형의 설계를 위해서는 불어내기식 풍동

에서 발생하는 풍동시동하중(starting-load), 실험

부 봉쇄도(blockage)의 제한과 실험부 내부에서

발생하는 반사충격파의 영향 및 모형의 동적균형

등을 종합적으로 고려해야만 한다.

Figure 5는 롤댐핑 측정용 회전체 미익형상 모

형이 삼중음속풍동에 장착된 형상을 보여주고 있

다. 회전모형(봉쇄도 0.95%)은 Fig. 5에서와 같이

전방동체와 보트-테일(boat-tail) 형상의 후방동체

및 회전밴드(rotating band)와 회전제어용 미익으

로 구성되어있다[9]. 고속풍동시험에 사용된 동적

회전실험장치[9]는 최대 20,000 rpm까지 회전이

가능한 자유-회전-감소(free-spin-decay) 시스템을

채택하고 있으며 두개의 볼베어링(TIMKEN

Corp., P/N:S3342BMTE5P5115L01)이 회전모형을

지지하고 있다. 모형의 회전구동은 모형기저면

에 설치된 공압구동 터빈을 통해 고압의 공기가

모형 후방의 후류영역으로 배출되는 구조이다.

실험모형의 회전구동은 자체 고압공기설비를 이

용해 공급되는 고압의 공기가 모형후방 내부에

장착되어있는 공압터빈을 구동하여 모형을 회전

시키도록 되어있다.
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모형의 회전수는 Fig. 6에서와 같이 두 개의

비접촉식 광학센서(optical sensor)와 회전수 측정

면(RPM pick-up plate)을 통해 측정된다[9]. 이러

한 광학센서(OMRON Corp., E32-D11, E3X-F21)

는 협소한 내부공간에도 장착이 가능하고 기계적

인 연결이 없이 비접촉방식으로 회전수의 측정이

가능하므로 롤댐핑 계수에 영향을 주지 않는 장

점을 가진다. 광학센서를 사용하여 검출된 패턴

신호(pattern signal)로부터 회전모형의 속도, 위

치 및 방위각(azimuth angle)의 측정을 수행하며,

두 개의 다른 측정 알고리즘을 동시에 적용하여

측정의 정확도를 높이고, 측정결과의 유효성을

실시간으로 검출한다.

Ⅲ. 실험결과 및 검토

본 연구에서는 풍동시험 시의 안전성을 기하기

위해 실험모형의 최대 회전수를 8,000 rpm까지

로 제한하였으며 실제비행체의 비행조건에 해당

하는 회전수는 무차원 회전특성인자 약 pd/2V

= 0.157에 해당하며 대부분의 경우 실험 시의 레

이놀즈수는 2.99×106 (직경 기준)가량이었다.

3.1 측정의 불확도 평가

고속풍동시험 측정결과에 대한 불확도 평가

(uncertainty estimates)를 불확도 표준서인

AIAA Standard S-017A-1999[12]에 따라 수행하

였다. 표 1에는 스핀감소시험 중에 획득한 힘과

모멘트계수에 대한 불확도 평가결과()가 제시

되어 있다. 여기서 나타난 공력계수들은 실험모

형의 면적()과 첨두부(nose tip)의 위치를

기준으로하고 있다. 마하수 0.7, 받음각 5 deg 조

건에서 4회 반복 실험하여 얻어진 동체 기본모형

Coefficient Uncertainties Name

CA ±0.0481 Axial force

CY ±0.0603 Side force

CN ±0.0924 Normal force

C  ±0.0373 Rolling moment

C ±0.4766 Pitching moment

C ±0.2214 Yawing moment

M ±0.00 Mach number

 ±0.06 deg Angle of attack

Table 1. 불확도 평가결과 M    deg

에 대한 롤댐핑 반복성(repeatability values) 평

가결과는 C 
= -0.03091 ± 0.00110이었다.

3.2 베어링 마찰특성 평가

Fig. 7은 회전모형에 장착된 베어링 마찰특성을

평가한 결과로 실험여건상 진공상태가 아닌 지상

정지 조건에서 획득된 결과이다. 이러한 측정결

과에는 베어링 마찰력뿐 아니라 정체공기(still

air)로 인한 댐핑이 포함되었으나 이에 대한 영향

은 순수한 댐핑효과에 비해 상대적으로 작다고

평가한 참고문헌[1,6]의 평가결과를 참고하여 마

찰특성을 평가하였다. Fig.으로부터 베어링 마찰

모멘트는 시간이 경과함에 따라 일정한 크기로

작용함을 알 수 있었다. 이러한 베어링 마찰효과

는 동체형상에서 발생하는 전체 댐핑특성 Lx Body
의 약 20%이었으며 미익형상 전체 댐핑특성

Lx Body Tail 의 약 0.3%로 댐핑특성이 큰 미익형상

에서는 동체형상에 비해 상대적으로 적은 양에

해당하였다. 따라서 마찰특성의 측정오차로 인한

Fig. 7. 베어링 마찰력 변수 측정결과

Fig. 8. 동체기본 형상 롤댐핑
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Fig. 9. 미익형상 롤댐핑 M  

Fig. 10. 미익형상 롤댐핑 M  

Fig. 11. 미익형상 롤댐핑 M  

Fig. 12. 마하수-받음각 변화에 따른 롤댐핑 특성

롤댐핑 측정결과의 영향은 미익장착 형상의 경우

크지 않을 것으로 판단된다.

3.3 결과분석 및 비교평가

Figure 8은 동체형상 모형의 롤댐핑 모멘트계

수 산출과정을 보여주고 있다. 동체모형 스핀감

속실험의 경우 마하수와 받음각을 고정한 후 식

(4)를 사용하여 롤댐핑계수의 측정을 수행한다.

본 연구의 경우 별도로 평가된 베어링 마찰 영향

을 전체 측정값으로부터 제거하여 최종적인 롤댐

핑 특성을 구하였다. 그림에서 굵은 선으로 나타

난 t에서 t 사이의 구간은 회전감속 구간에서

의 유효 롤댐핑계수 측정구간을 나타내며 실험을

통해 각기 다른 두 가지 상태의 p t p t
값을 알 수 있게 된다면 이 때 측정된 회전체의

회전수 p와 시간 t간의 관계로부터 지수함수에

관한 곡선적합 과정[9]을 통해 롤댐핑계수 C 
를

구할 수 있다.

Figure 9부터 Fig. 11까지는 식 (5)의 정상상태

회전수 ps와 정적 롤링모멘트 C 
의 관계를 이

용하여 변위각 Tail = -15 deg인 미익형상에 대

한 롤댐핑 특성을 측정한 결과로 베어링 마찰특

성이 제거된 순수한 댐핑특성에 해당한다. Fig.에

서 굵은 선으로 표시된 부분은 받음각과 마하수

가 유지되는 유효측정구간에 해당하며 실험 여건

에 따라 1회 시험시 최대 두 가지 조건의 받음각

에 대한 풍동시험을 수행하였다. 이러한 측정결

과는 시뮬레이션 예측결과와는 약 6.3∼-10.7%

가량의 차이를 보였으나 이러한 차이는 시뮬레이

션 예측결과가 설계 초기의 자료임을 감안할 때
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허용할만한 수준이라고 판단된다.

Figure 12는 마하수와 받음각 변화에 따른

Tail = -15 deg인 미익형상의 롤댐핑 특성을 나

타낸 결과로 마하수가 증가함에 따라 댐핑량이

점차 증가하였으며 받음각이 증가함에 따라 댐핑

량이 감소하다가 받음각 10 deg이후에는 다시

증가하는 특성을 보이고 있음을 알 수 있었다.

IV. 결 론

회전발사체 미익형상의 중요 동적 공력특성의

하나인 롤댐핑 특성의 측정과 베어링 마찰특성의

평가를 위한 실험연구가 수행되었다. 베어링 마

찰특성을 반영한 동체 기본형상과 미익형상에 대

한 롤댐핑 특성의 비교연구를 통해 회전감소 및

정상상태 회전방식 시험기법의 유효성을 확인 할

수 있었다. 미익형상의 경우 베어링 마찰력의 영

향이 미미하지만 동체 기본형상의 경우 마찰특성

의 영향이 약 20% 가량 차지함을 알 수 있었다.

향후 다른 비행체 형상에 대한 비교실험수행과

마찰력 특성에 대한 추가적인 연구를 통해 롤댐

핑 측정의 정밀도와 신뢰성을 좀 더 높일 수 있

을 것으로 판단된다.
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