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ABSTRACT

  The characteristic analysis and fundamental test of a plasma generator is performed for drag 

reduction of a high speed vehicle. In high pressures, thermal plasmas is suitable for generating 

plasmas. The appropriate plasma torch is selected and used to generate thermal plasmas. The plasma 

torch, which can emit high-speed and high-pressure plasma jet, is suitable for generating plasma 

counterflow jet. In this study, the fundamental test and analysis for the plasma torch is summarized. 

Results show that supplying gas pressures and electrode gap of plasma torch are considered as critical 

parameters for generating plasma jets.

       록

  음속 비행체의 항력 감소 기  실험을 한 라즈마 분사장치의 특성에 해 분석하 다. 라즈

마 종류는 고압에서 발생이 가능한 열 라즈마가 합하다. 열 라즈마를 발생하기 해 라즈마 

토치를 사용한다. 라즈마 토치는 고압 고속 분사가 가능하기 때문에 라즈마 분사 제트에 합한 

라즈마 발생장치이다. 본 연구에서는 확보한 라즈마 토치에 해 분석  정리하 고 기  연구를 

수행하 다. 그 결과 라즈마 제트 발생의 주요 변수로는 라즈마 토치의 극 간격과 공  기체의 

압력으로 고려되었다.

Key Words: Drag Reduction(항력 감소), Counterflow Jet(분사 제트), Plasma( 라즈마), Plasma 

Torch( 라즈마 토치), Fundamental Test(기 실험)
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M : mach number

P : pressure

P0 : total pressure

PJ : jet pressure

P0c : chamber pressure 

Te : temperatures of the electrons

Th : temperatures of the heavy particles

1. 서    론

  비행체에 탑재되는 연료는 한정 이기 때문에 

연료 효율과 외부에서 작용하는 힘에 따라 비행

체의 운용 범 , 페이로드등의 성능이 결정된다. 

특히 고속으로 운용되는 비행체는 항력과 같

은 외부의 힘이 성능과 연료 소모에 매우 큰 

향을 미친다. 항력은 비행체 속도의 증가에 따라 

커지며 충격 가 발생하는 노즈콘에서 크게 나

타난다. 고속 비행체의 경우 노즈콘에서 강한 

충격 가 발생하여 항력 외에 열 하 도 매우 

크게 나타나 비행체의 성능이 감소된다. 국외에

서 고속 비행체 연구가 활발히 진행되면서 비

행체의 성능 향상을 해 항력감소에 한 연구 

한 다양하게 수행되었다.

  노즈콘에서 발생하는 충격 로 인한 항력은 

Fig. 1과 같이 노즈콘 방의 유동구조 변경을 

통해 감소시킬 수 있다. 표 인 방법으로 에어

로 스 이크(aero spike)와 분사 제트

(counterflow jet)가 있다. 두 가지 방법은 유동구

조를 변경하는 방식으로 항력감소의 원리는 동

일하지만, 에어로 스 이크는 노즈콘에 스 이크

와 같은 구조물을 설치하 고, 분사 제트는 노즈

콘에서 제트를 분사 하는 방식을 사용한다. 에어

로 스 이크는 구조물에서 직  충격 가 발생

하여 열  하 을 받아 삭마가 일어나는 반면 

역분사제트는 제트를 분사하기 때문에 열  하

에 한 이 을 가진다. 

  분사 제트의 구조는 Fig. 2와 같은 형상으로, 

블런트 바디(blunt body) 방에 궁형 충격 를 

발생시키는 자유유동과 노즈콘에서 분사되는 제

트의 상호 작용에 의해 궁형 충격 와 동체 사

Fig. 1 Method of drag reduction[1]. 

Fig. 2 Flow features of counterflow jet[2].

이의 거리는 증가하고 항력 감소의 결과를 가져

온다[2]. 항력감소의 주요 원인은 기존의 동체를 

체하면서 슬림한 형상을 가지는 경계면

(interface)에 의한 조 항력 감소, 재순환 역에 

의한 표면 압력 감소, 다 충격 로 인한 체 

엔트로피 감소가 있으며 그 외에 충격 의 생성 

거리, 제트의 온도, 제트 분사 노즐의 직경 등이 

항력감소에 향을 미치는 것으로 알려져 있다

[2-5]. 분사 제트는 약 40%의 항력감소 결과와 

비행체 성능에 한 이득을 가지지만, 항력감소

를 얻기 한 유동 제어에 어려움이 따르기 때

문에 아직 실제 용된 사례는 없는 것으로 

단된다.

  분사 제트 연구에 사용되는 기체는 주로 공기

를 사용하 으나 1990년 후반부터 고온 기체나

라즈마를 사용한 연구가 진행되었다[6-9]. 고온 
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Fig. 3 Scope of research.

기체나 라즈마를 사용함으로써 항력 감소 효

과가 일반 기체에 비해 커지는 결과가 있고, 

라즈마의 자기장이 미치는 향에 한 연구

가 있으나, 그 결과는 미미한 것으로 단되었

다. 공기와 유사한 압력을 가지는 고온의 라즈

마는 열  효과와 공기가 비정상 상태를 가지는 

제트 압력 구간에서 정상상태가 나타나면서 유

동구조 제어의 용이함과 같은 이 을 가진다[7]. 

앞서 소개한 것과 같이 국외의 분사 제트 연구

는 활발하게 진행되었고, 국내에서는 충남 학교

에서 국외 항력감소연구의 핵심변수 분석, 실험 

분석 연구를 수행하 다[10-12]. 

  본 연구의 주요 내용은 Fig. 3에 나타낸 것과 

같이 항력감소 연구를 해 라즈마 발생장치

의 선정  성능을 시험하고, 환경모사에 사용될 

오 제트에 한 분석을 수행하 다. 기  실험

은 추후에 진행될 계획이다. 

  항력감소 연구에 용하기 해서는 라즈마 

발생장치에 한 이해가 필요하기 때문에 라

즈마의 종류와 발생방법을 조사하 고, 국외 연

구 사례를 통해 본 연구에 용할 수 있는 라

즈마 발생장치를 선정하 다. 라즈마의 발생에 

해서 압력과 노즐 의 직경을 변경하며 라

즈마 발생장치의 실험 가능 역을 단하 고 

환경모사를 해 오 제트에 해 분석을 수행

하 다.

2. 라즈마 분사장치

2.1 라즈마 발생장치 선정

2.1.1 라즈마 종류

  라즈마는 고체가 열에 지를 받아 기체가 

되듯이 기체 상태에서 높은 열이나 에 지를 얻

게 되면 나타나는 상태로 제4의 상태라고 부르

며 이온화가 되어 자와 이온이 서로 분리되어 

있고 기가 통하는 기체를 말한다. 라즈마의 

종류는 온도에 따라 열 라즈마(thermal 

plasma)와 온 라즈마(cold plasma)로 나뉘며 

Table 1에 각각의 특성을 정리하 다[13,14]. 열 

라즈마는 자와 성입자의 온도가 같은 평

형상태가 되어 기체의 온도 한 매우 높은 온

도를 가지지만 온 라즈마의 경우 비평형 상

태로 자의 온도는 매우 높은 것에 반해 기체

는 낮은 온도를 유지하게 된다.

  라즈마를 발생하기 한 압력 조건에 따라 

라즈마 종류를 나  수 있다. 온 라즈마는 

발생압력 조건이 수백 Torr로서 발생 극 주

의 압력을 기압보다 낮은 압력 조건으로 형성

해야 한다. 발생조건을 만들어주기 해서는 진

공 장비가 필수로 비되어야 하기 때문에 라

즈마 발생장치의 부피가 커지게 된다. 열 라즈

Cold plasma

(Nonequilibrium)

Thermal plasma

(Equilibrium)

Discharge 
method

- Glow 

discharges 

- Corona 

discharges

- Low-pressure 

RF discharges

- DC transferred 

arcs

- Plasma torches

- RF inductively 

coupled 

discharges

Pressure
several hundred 

torr

atmospheric 

pressure

Temperature

Te > Th Te = Th

Te 
10,000~

100,000 K 1,000~20,000 K
Th 300~1,000 K

Electron 

density
1013~1019 m-3 1021~1028 m-3

Table 1. Type of plasma[14].
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마는 기압 이상의 압력에서 라즈마의 발생

이 가능하기 때문에 라즈마를 발생하는 장비 

외에 추가 인 진공장비가 고려되지 않는다. 장

비의 부피가 어들고 작동 비용의 측면에서도 

렴해지는 장 을 가지게 된다. 고압의 제트를 

분사해야 하는 본 연구에서는 기압 이상에서 

라즈마의 발생이 가능한 열 라즈마의 활용

이 합할 것이다. 한편 열 라즈마의 경우 온

도가 1000 K 이상으로 매우 높기 때문에 열에 

한 고려도 충분히 이 져야 한다.

2.1.2 라즈마 발생장치

  라즈마를 발생시키기 한 장비는 온 

라즈마와 열 라즈마에 따라 다르게 존재한다. 

연구에 활용하기 합한 라즈마 종류는 열 

라즈마로 단하 기 때문에 본 논문에서는 열 

라즈마 발생장치에 해서만 다룬다. 

  열 라즈마를 발생하는 방법에도 다양한 방

법이 존재하지만 표 인 방법은 아크 방  방

식과 RF 유동 방  방식이 존재한다[13]. 아크 

방  방식의 발생 장치는 라즈마 토치로 Fig. 

4와 같이 비이행식(non-transferred)과 이행식

(transferred)으로 나  수 있다. 라즈마를 발생

하는 방법은 음극(cathode)과 양극(anode)의 

차에 의해 라즈마 아크(plasma arc)가 극 사

이에서 발생하고 작동 기체로 인해 제트와 같이 

라즈마가 분사된다. 비이행식과 이행식의 차이

는 라즈마를 발생시키는 양극의 치다. 비이

행식의 경우 토치 노즐이 양극이 되어 토치 자

체에서 라즈마를 발생하게 된다. 이행식의 경

우는 양극이 토치 외부에 존재하게 되어 용 이

나 단에서 모제가 속일 경우에 라즈마 생

성이 가능하다. 라즈마 토치의 장 은 라즈

마 제트의 속도가 빠른 편이고 비교  구조가 

간단하다.

  RF 유도 방  방식은 작동 기체가 극에 

하지 않는 무 극형 방식으로 Fig. 5와 같이 

자기장에 의해 라즈마가 발생하는 방식이다

[13]. 작동 기체가 통하는 에 감긴 유도 코일

에 의해 생성된 자기장으로 라즈마가 발생

하게 된다. 일반 으로 200 kHz~400 kHz의 고

Fig. 4 Plasma Torch[15].

Fig. 5 RF Inductively coupled discharges[16].

Fig. 6 Hybrid plasma torch[17].
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주 가 사용된다. 출력이 라즈마 토치에 비해 

낮은 역에서 사용되어 비교  낮은 제트의 온

도와 속도를 가지게 되며 독성 폐기물 처리 등

에 사용된다. 

  Fig. 6과 같이 아크 방 방식과 RF 유동 방  

방식의 장 을 결합한 하이 리드 방식이 존재

한다[13]. 라즈마 화학 합성, 재료 가공 등 특

정 응용 부분에 유용하지만 두 가지 방식을 결

합하여 사용하고 있기 때문에 장치의 부피가 커

지고 복잡해지는 단 이 있다. 한 리  유

지에도 어려움이 따라 특정 응용 부분에 사용되

는 것이 아니면 단순한 라즈마 시스템으로 

체해서 사용하게 된다. 열 라즈마 발생장치에 

한 주요 특징은 Table 2에 정리하 으며 각 

장비의 장단 이 존재한다. 본 연구에서는 고속 

비행체의 진행 방향의 역으로 분사하기 한 고

압, 고속의 라즈마 제트를 발생하고 토치 자체

에서 분사가 가능하며 구조가 비교  간단한 비

이행식 라즈마 토치가 가장 합한 것으로 

단하 다. 

2.2 라즈마 발생장치 구성

  라즈마 선정 과정을 통해 라즈마 발생장

치는 국내에서도 비교  쉽게 확보 할 수 있는 

Fig. 7 Selected plasma torch[18].

Power supply Plasma torch

Weight 17 kgf 0.33 kgf

Size

[mm]
550⨯220⨯290 32⨯240

Air supply 

line length
50 cm

Table 3. Plasma torch specification.

Plasma 
generation

Characteristic

DC plasma 

torch

Simple system

Plasma can be generated inside the injector

Relatively high speed plasma jet

Velocity 400~600 m/s

Temperature ~12,000 K
DC 

transferred 

arc

External anodic object

Operate under lower flow rate than non-transfer 

plasma torch

Relatively high speed plasma jet
Power 10 kW~8 MW

RF 

inductively 

coupled 

discharges

Electrodeless type without electrode change

Relatively low speed plasma jet

Frequency range around 200 kHz to 400 kHz

Velocity ~ 100 m/s

Temperature ~ 10,000 K

Power ~ 200 kW

Hybrid 

plasma torch

System include two type of generation device

Complicate system
-

Table 2. Typical feature of a thermal plasma generator.
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상용 라즈마 단기를 선정하 다. 미국 공군

의 Shang의 연구[7]에서 라즈마 단기를 활

용하여 항력감소 연구를 수행한 사례가 존재하

기 때문에 기  실험을 비하는 본 연구에서 

충분히 활용 가능할 것으로 단하 다. 연구에 

활용하기 해 확보한 라즈마 토치의 구성과 

특징에 해 분석하 다.

  라즈마 단기의 구성은 Fig. 7에 나타낸 것

과 같이 P-80 라즈마 토치와 NSP-70의 원 

공  장치를 포함하고 있다. 라즈마 발생장치

의 사양은 Table 3에 나타냈다. 라즈마가 발생

하는 토치의 량은 0.33 kgf로 가볍지만 라즈

마 생성에 필요한 원장치의 량 17 kgf로 매

우 크며 추가 인 공기 공  장치까지 고려한다

면 라즈마가 발생하는 토치 이외의 부품에서 

부분의 량을 차지한다. 라즈마 작동기체는 

공기를 사용하기 때문에 보유 인 20 bara 공압 

탱크에 원 공  장치를 연결하여 사용하고 

라즈마 토치로 원과 공기를 공 하게 된다. 

  일반 인 라즈마 단기는 이행식 방식을 

사용하고 있으나 모제와 극을 아크로 연결하

는 것이 어렵기 때문에 메인아크 발생 에 비

이행식 방식으로 노즐과 극 사이에서 일럿 

아크를 생성하여 메인아크로 이동하게 된다. 

P-80 라즈마 토치 한 와 같은 방식을 따

르게 되지만 본 연구에서는 노즐과 극사이에

서 발생하는 일럿 아크를 사용한다. 

  라즈마 토치에서 아크를 발생하기 해서는 

극(electrode)이 필요하며 극은 기체에 의해 

결정된다. 라즈마 작동 기체로는 공기, 아르곤, 

질소 등이 사용된다. 아르곤과 질소 같이 비활성 

기체의 경우 극은 텅스텐을 사용한다. 텅스텐

은 순 속 에서 융 이 높아 아크 방 용 

극으로서 최 의 조건을 가지지만 산화 가스에 

하게 되면 400℃에서 쉽게 산화되어 융 이 

순 속보다 낮아지게 된다[19]. 공기, 산소와 같

은 산화성 가스에 합한 재료는 하 늄 는 

지르코늄을 사용하게 된다. 하 늄과 지르코늄은 

산화성 가스에 하면 융 이 순 속보다 높

아지기 때문에 많이 사용된다. 주로 구리 홀더에 

삽입하여 사용되며 구리는 냉각을 한 것이다. 

본 연구에서 사용하고 있는 라즈마 토치의 경

우 공기를 기체로 사용하기 때문에 극은 하

늄을 사용하게 된다.

  라즈마 토치의 성능은 공  압력과 작동 

류로 나타낼 수 있다. 확보한 장비의 공  류, 

압은 20~70 A, 85 V이며 공  가능한 압력은 

2.7~9.8 bara에서 작동이 가능하다. Table 4에 나

타낸 것과 같이 Shang의 연구[7]에서 활용한 

라즈마 발생장치의 출력 류보다 높은 류를 

가지고 있으며 작동압력에서 큰 차이가 없기 때

문에 본 연구에서 충분히 활용 가능할 것으로 

단하 다. 라즈마 발생장치의 구성  기체

의 흐름은 Fig. 8에 나타냈다. 기  실험을 진행

하기 해서는 라즈마 토치의 발생 조건을 확

인할 필요가 있다. 그에 따라 발생에 향을 미

치는 조건을 변경하며 라즈마 발생을 한 조

건 단 실험을 수행하 다.

Shang (2002)
[U. S. Air 

Force]

P-80 plasma 
torch, NSP-70

[CNU]

Discharge 
method

DC Arc 
discharge 

DC Arc 
discharge

Plasma 
generation

Non-transferred 
torch

Non-transferred 
torch

Output 
current 

5~35 A 20~70 A

Supply 
pressure

4.8~9.6 bara 2.7~9.8 bara

Table 4. Comparison of a plasma generator.

Fig. 8 Configuration of a plasma torch. 
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2.3 라즈마 발생 조건 실험

  확보한 라즈마 장치의 목 은 단용을 

한 장치이기 때문에 장치의 성능이 이행식 라

즈마에 이 맞춰져있다. 본 연구에서는 비이

행식 아크로 라즈마를 생성하는 일럿 아크

를 사용하기 때문에 일럿 아크에서 발생하는 

라즈마의 조사가 필요하다. 라즈마 토치에서 

라즈마를 발생하기 해서 필요한 조건들의 

변경이 가능하기 때문에 실험을 통해 기  실험

에 사용하기 한 라즈마 발생 조건에 해 

단하 다.

  라즈마 발생 조건을 확인하기 해 공  압

력, 류, 노즐 의 직경을 변경하며 실험을 진

행한다. 라즈마 장치는 Fig. 9와 같이 구성하

으며 공  압력은 토치로 공 되는 라인 직

에 설치한 센서를 통해 측정하 다. 토치 실험의 

조건은 공  압력은 3~6 bara, 공 력은 

20~70 A, 노즐 의 직경은 1.0, 1.3, 1.5 mm에 

서 수행하 다. 실험의 결과는 Fig. 10에 나타내

었다. 실험의 연속 작동의 기 은 Fig. 11과 같

은 형태를 약 2  이상 유지하는 경우를 연속 

작동 상태로 하 고 유지가 되지 않고 방 이 

반복될 경우를 간헐  상태로 정의하 다. 압력

을 변경하여 실험을 수행한 결과 6 bara이상에 

서는 방 의 반복이 매우 심하거나 거의 발생하

지 않았기 때문에 결과에 나타내지 않았다. 노즐

 직경이 1.0 mm에서 3 bara의 공기 공 압력

일 경우 연속 작동 상태를 유지하며, 추가 실험

을 통해 3.5 bara까지 연속 상태를 유지하는 것

을 확인하 다. 공기 공 압력 4, 5 bara와 노즐 

 직경이 1.3, 1.5 mm의 구간에서는 체 으

로 간헐 인 작동의 상태가 나타났다. 류의 경

우 각각의 압력과 노즐의 조건에서 5 A 단 로 

변경하며 20~70 A 구간의 조건으로 실험을 수행

하 다. 결과 으로 류의 변화에 따라 라즈

마의 상태가 크게 변하지 않았다. 일럿 아크의 

경우 고 압, 류의 조건에서 라즈마가 방

되고 유지하기 해서는 압이 낮아지고 

류가 높아지게 된다. 결국 일럿 아크 한 

류에 의해 라즈마의 상태가 변하게 되지만 실

험한 라즈마 발생장치의 류 조  장치로 인

Fig. 9 Plasma torch system.

Fig. 10 Experimental results of a plasma generation.

Fig. 11 Temperature measurement of a plasma jet..

한 라즈마의 변화가 없는 것을 통해 본 장비

에서 일럿 아크로 해지는 류의 조 은 어

려운 것으로 단된다.
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Fig. 12 Paschen curve[20].

  압력과 노즐 직경에 의한 라즈마 발생의 차

이는 센 법칙(Paschen’s law)으로 설명할 수 

있다. 센 법칙은 실험  결과를 유도한 것으로 

Fig. 12와 같이 방  압은 극 간격과 압력의 

곱만의 함수로 나타낼 수 있다[20]. 본 논문에서

의 기체 압력과 극 간격의 곱은 비교  높은 

값을 가지며 이와 같은 값에서 방  압은 기

체 압력과 극 간격의 곱에 비례하여 증가하게 

된다. 조건 단 실험에서 압력의 증가와 노즐의 

라즈마 발생 상태에 따라 소모품인 극과 노

즐의 내구성에서 차이가 발생했다. 연속 작동 상

태의 경우 분사기체에 에 지가 집 되면 비교

 장시간 사용이 가능했지만 간헐  작동의 경 

우 라즈마 발생에 필요한 에 지가 극과 노

즐에 집 되면서 마모의 정도가 심하고 사용 시

간도 단축되었다.

  라즈마 발생 조건 실험의 결과를 바탕으로 

항력감소를 한 기  실험에서 활용될 라즈

마 발생 조건에 해 단하 다. 기 실험에서 

사용될 라즈마 발생 조건은 라즈마의 발생

이 연속 작동 상태로 유지되고 극의 마모가 

은 압력 구간인 3~3.5 bara의 조건과 노즐  

직경 1.0 mm를 사용한다.

2.4 라즈마 온도 진단

  일반 으로 리 사용되는 K-Type의 열 를 

이용하여 Fig. 11과 같이 발생되는 라즈마의 

심축을 기 으로 기체 온도를 측정하 고, 

Table 5에 정리하 다. 측정 결과 토치로부터의 

Distance (X) [cm] 1.5 2 2.5 3

Temperature [K] 1040 960 894 719

Distance (X) [cm] 3.5 4 5 6

Temperature [K] 605 518 481 450

Table 5. Temperature along the centerline.

거리 1.5 cm에서 1040 K이 측정되어 분사되는 

지 의 온도 측정이 불가하 다. 라즈마는 

자와 이온으로 이루어진 상태이기 때문에 자

의 온도를 측정하여 열 와의 비교 검증이 필

요하다[21]. 

  라즈마의 자 온도를 진단하는 방법으로 

스펙트럼을 찰하는 비 식의 분  분석법이 

많이 이용되고 있다. 볼츠만 직선(Boltzmann 

plot), 스펙트럼 합성(synthetic spectrum)을 이용

하여 온도를 진단한다. 볼츠만 직선은 입자간 열

 평형을 가정하여 자온도 측정을 통해 기체

의 온도를 진단하는 방법으로, 비교  간단하지

만 정확도가 낮다. 스펙트럼 합성법은 스펙트럼

자체를 합성하여 분 기를 통해 얻어진 스펙트

럼과 비교하는 방법으로 비교  정확한 온도를 

측정할 수 있다[22,23].  

3. 운용 고도  실험 역

3.1 운용 고도 분석

  탑재성과 실험 역을 정하기 해 마하 1~5

에서 운용되는 음속 비행체의 운용 고도에 따

른 특성에 해 정리하 다. 일반 으로 음속 

비행체의 운용고도는 20 km에서 마하 2~3으로 

운용된다. 라즈마의 항력감소와 련하여 라

즈마 제트의 압력(Pj)과 자유유동 압력(P0)의 

압력비(Pj/Po)가 요 변수로 작용한다[3].

  Eq. 1은 압력과 마하수의 계식이다. 이 계

식을 이용하여 고도와 마하수에 따른 압력(Po)

을 Fig. 13에 나타내었고, 고도 20 km에서 마하

수 2.5의 압력은 0.9447 bara로 계산된다. 
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3.2 실험 역 분석

  음속 풍동을 이용하여 고도 조건에 맞는 자

유유동을 형성할 수 있지만, 음속 풍동은 실험 

공간 확보와 운용에 어려움이 있다. 고도 환경모

사는 어렵지만 비교  간단한 실험 장비로 음

속 자유유동을 모사할 수 있는 오 제트방법으

로 실험을 진행하 다.

  자유유동을 형성하기 해 팽창비 1.21, 출구 

직경 20 mm, 챔버 압력(P0c) 4 bara 노즐의 추력

기를 이용하여 오 제트 장치를 Fig. 14와 같이 

구성하 다. 노즐 출구로부터 거리에 따라 달라

지는 속도를 측정하기 해 피토 을 이용하여 

노즐 출구 거리에 따라 압력 측정을 진행하 다. 

Fig. 13 Characteristics of altitude.

Fig. 14 Open jet system. 

노즐 출구에서의 마하수는 등엔트로피 계에 

의해 챔버 압력(P0c)을 충격  의 압력(P01)으

로 간주하고 압력비(P02/P01)와 마하수의 계식

을 이용하여 마하수를 구하 다. 한 피토 에

서 측정되는 압력비(P02/Ps)가 Eq. 2의 Rayleigh 

pitot tube formula에 의해 1.893이상이면 음속

역으로 볼 수 있다[24]. Fig. 15는 노즐 출구로 

부터 1 cm거리에 따라 피토 을 이용하여 측정

한 압력비(P02/Ps)를 나타내었으며, 음속과 아

음속 역의 기 을 음속이 1이 되는 지

(P02/Ps = 1.893)으로 구분하 다. 노즐 출구로부

터 약 2 cm거리에서 마하디스크로 인한 속도 감

소를 보 고, 음속과 아음속의 반복 인 변화

는 아니지만 압력비(P02/Ps)가 증감하는 것을 확

인했다. 이는 측정한 거리간격이 음속에서 아

음속으로 변화하는 지 보다 크기 때문에 나타

난 것으로 단된다. 약 18 cm이상의 거리에서

는 변화 없이 감소하는 것을 나타냈다. 부경 학

교[25]에서는 노즐로부터 약 15 cm거리까지 마

하수 변화에 한 수치해석을 진행하 다. 부경

의 수치해석 결과로 노즐 출구에서 마하디스

크로 인해 마하수가 감소한 뒤 일정 거리까지 

음속과 아음속의 변화가 반복되었고, 그 이후

에는 변화 없이 음속에서 마하수가 감소하

다. 본 연구에서 측정한 압력비를 근거로 도출한 

오 제트의 후류 마하수는 음속과 아음속 

역으로 구분될 수 있으나, 선행연구 사례를 통해 

수행하고자 하는 실험 역이 음속 역임을 

단하 다.

Fig. 15 P02/Ps distribution along the nozzle centerline.
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Fig. 16 Experimental setup.

















 











(2)

  라즈마 기  실험의 환경모사를 한 오

제트를 구성하여 분석을 수행하 다. 결과 으로 

오 제트 노즐로부터 거리 20 cm 이내에서 실험

을 수행한다면 음속 이상의 환경에서 역분사

제트의 기  실험을 수행할 수 있을 것으로 

단된다. 실험 장치는 Fig. 16과 같이 자유유동을 

형성하는 오 제트와 특정 거리만큼 떨어진 지

에 라즈마 토치가 치하여 설치한다. 노즈

콘 방의 유동장 가시화를 한 쉴리  장치를 

구축했다.

4. 결    론

  고속 비행체의 항력감소 기  실험 연구를 

해 실험에 활용될 라즈마 발생장치를 선정 

 분석을 수행하 고, 환경 모사를 한 오 제

트를 활용하여 실험 장치를 구성하 다. 국내에

서는 P-80 라즈마 토치와 NSP-70 원 공  

장치를 사용한 라즈마 발생장치를 선정하 다. 

라즈마 발생을 한 주요 변수는 기체의 압력

과 극의 간격이 고려되어야 함을 확인하 다. 

실험을 통해 노즐 의 직경 1.0 mm와 공  압

력 3~3.5 bara에서 기  실험을 진행해야함을 

단하 다. 한 음속 이상의 자유유동 조건을 

만족하는 오 제트와 쉴리  시스템을 함께 구

축하 다.

  항력의 정량  측정을 한 장치는 로드셀을 

활용할 계획이며 쉴리  촬 을 수행하면서 동

시에 측정할 수 있도록 시스템을 구성하여 기  

실험을 수행할 정이다. 체 인 시스템이 완

성된 이후 음속의 자유유동 환경에서 라즈

마 토치를 활용해 유동가시화  항력의 정량  

측정을 한 기  실험이 가능할 것으로 단된

다.

후    기

  본 연구는 방 사업청과 국방과학연구소의 지

원으로 한국과학기술원 고속비행체특화센터에

서 수행되었습니다.
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