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1. 서론

포탄의 위력은 사거리, 정확도, 탄두 성능에 의해 결정

된다. 한때 포탄은 미사일이나 다련장 로켓과 같은 무기

체계의 등장으로 재래식 무기로 인식되었으나, 꾸준하게 

성능이 개선되면서 비용대비 효과 면에서 중요성이 재인

식되고 있다. 

현대의 탄약은 지능화 및 유도기술에 의한 정밀화 기

술을 적용하여 타격 정확도와 살상위력을 향상시키는 방

향으로 발전되고 있으며, 또한 아군의 생존성을 증대 및 

효율적인 후방지원을 위해 사거리 증대 기술에 관한 연
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ABSTRACT

In this study aerodynamic characteristics of guided gliding type ammunition were investigated by using a 

computational analysis and wind tunnel test. Missile DATCOM, a semi-empirical method, and a FLUENT, a 

computational fluid dynamics analysis program, were used for computational analysis. For a guided gliding type 

ammunition, aerodynamic characteristics were investigated by calculating lift force, drag force, pitching moment 

and etc. Aerodynamic characteristics of guided gliding type ammunition are completely different from those of 

conventional ammunition. The results obtained from the computer analysis are similar to those obtained from the 

wind tunnel test. Although the pitch moment values obtained by the semi-empirical method were slightly different 

from the wind tunnel test results, the overall computer analysis results showed trends and values similar to the 

test results. In this study, aerodynamic characteristics of guided gliding type ammunition were identified and it 

found that semi-empirical method can be applied to analyze the aerodynamic characteristic in the initial design 

of guided gliding ammunition.

Key words : guided gliding ammunition, Computational analysis, Wind tunnel test, Aerodynamic analysis, 

Semi-empirical method

요   약

전산해석과 풍동시험을 이용하여 유도형 활공탄약의 공력특성을 연구하였다. 전산해석으로는 반실험적 기법인 Missile 

DATCOM과 전산유체역학 해석프로그램인 FLUENT를 사용하였다. 유도형 활공탄약에 대해 양력 및 항력, 피칭모멘트 등

을 계산하여 기본적인 공력특성을 확인하였으며 기존의 탄약과는 전혀 다른 공력특성을 갖는 것을 확인했다. 전산해석을 통

해 얻은 결과는 풍동시험을 통해 얻은 결과와 대체적으로 유사했다. 반실험적 기법으로 얻은 결과 중 피칭모멘트 값은 풍동시

험결과와 약간 차이가 났지만, 전체적으로 전산해석의 결과는 시험결과와 유사한 경향과 값을 나타냈다. 본 연구를 통해 유도

형 활공탄약의 공력특성을 확인하였으며, 유도형 활공탄약 초기설계 시 공력특성 분석을 위해 반실험적기법 및 전산유체역학

적 해석 기법을 적용할 수 있음을 확인하였다.
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구도 함께 이루어지고 있다. 본 연구의 대상인 유도형 활

공탄약은 기존의 탄약에 정밀유도 및 활공의 개념을 접

목시킨 무기체계로써 현대 탄약무기체계의 대표적인 예

이다(신승제 등, 2018a).

포탄의 사거리 연장을 위한 방법은 크게 강내탄도적인 

방법과 강외탄도적인 방법 두 가지로 분류할 수 있다. 

강내탄도적인 방법에는 포신을 개량하여 길게 만들거

나 추진장약의 성능을 개선하여 높은 에너지를 발생시켜 

포구속도를 증대시키는 방법이 있다.

강외탄도적인 방법에는 포탄의 항력을 감소시키는 방

법, 양력을 증가시키는 방법 및 추진기관을 이용하여 추

력을 얻는 방법이 있다.

포탄의 항력을 감소시키기 위해 탄체를 유선형으로 설

계하거나, Base Bleed Unit(BBU)을 사용하였다. BBU는 

탄저부에 형성되는 저압부에 의한 기저항력(Base Drag)

을 줄이기 위해 탄저부에 설치하여 가스를 발생시켜 탄

저부의 압력을 높이는 장치이다(최윤대,2000; 편집부, 2000; 

김창기 등, 1994).

또는 항력을 줄이는 방법 대신 추력을 증가시키는 방

법으로 로켓보조(Rocket Assist)를 사용하였으며, 포탄과 

Ramjet 기술을 접목한 Ramjet 포탄이 연구되고 있다(강

신재 등, 2015).

위와 같은 방법을 활용하여 기존 포탄의 사거리를 연

장시키기 위한 연구가 많이 진행되어왔다. 하지만 본 논

문의 연구대상인 유도형 활공탄약은 기존의 사거리 연장

방법이 아닌 탄약에 활공을 위한 날개를 부착하여 양력

을 발생시켜 사거리를 연장시키는 방법을 적용하고 있다. 

유도형 활공탄약은 국내뿐 아니라 전 세계적으로 기술

개발 수준이 미비한 상태이다. 유도형 탄약 중에도 미국

의 Excalibur(M982)만이 개발 완료되어 실전에 배치되었

으며, 실전에 배치된 유도형 활공탄약은 전무한 실정이다. 

본 논문에서는 유도형 활공탄약의 활공성능을 확인하

기 위하여 전산해석을 이용한 해석적인 방법과 풍동시험

을 이용한 실험적인 방법을 활용하여 유도형 활공탄약의 

공력해석을 수행하였다.

2. 유도형 활공탄약의 운용개념

탄약은 비행안정성을 확보하는 방법에 따라 회전안정

형 탄과 날개안정형 탄으로 구분할 수 있다. 회전안정형 

탄은 탄체의 회전에 의한 자이로 효과로 비행안정성을 

확보하는 탄을 말한다. 기존의 곡사포탄은 사거리를 증대

시키기 위해 탄체의 형상을 유선형으로 만들어 항력을 

줄이고 탄에 회전을 인가함으로써 회전에 의해 비행안정

성을 확보했다.

유도형 활공탄약은 포발사 시에 기존의 곡사포탄과 유

사한 형상으로 회전에 의해 비행안정성을 확보하는 회전

안정형 탄의 형태로 발사된다. 하지만 유도 및 활공비행

을 수행하기 위해서는 회전을 제거해야하기 때문에 Fig. 

1의 운용개념과 같이 발사 후 일정시간 후에 꼬리날개를 

덮고 있는 보호캡을 분리한 후 꼬리날개를 전개하여 회

전을 감쇄시킨다. 이 시점 이후부터는 꼬리날개로 비행안

정성을 확보하는 날개안정형 탄이 된다. 이후 탄도 정점

까지 비행하고 정점이후에서 활공 비행을 위한 활공날개

를 전개한다. 활공날개를 탄도 정점이후에 전개하는 이유

는 사거리증대를 위해 활공비행을 시작하는 고도를 최대

한 높이 확보하기 위함이다. 포에서 발사된 탄이 회전감

쇄 이후 활공비행을 위한 형태로 전환되는 과정을 거치

는데, 이는 기존의 포탄이나 유도형 탄약에서는 찾아볼 

수 없는 차별되는 방식이다.

유도형 활공탄약은 탄도정점에 도달하기 전까지는 기존

의 곡사포탄과 유사한 탄도 비행을 수행한 뒤 탄도 정점

이후부터는 활공비행을 통해 사거리를 연장하며, 어떠한 

유도조종을 수행하는가에 따라 탄착거리 조절 및 낙각조

절도 가능하게 된다(임승한 등, 2014; 신승제 등, 2018b).

Fig. 1. Operation concept of guided gliding type ammunition

3. 해석모델 형상 및 해석방법

3.1 해석모델 형상

본 연구의 대상인 유도형 활공탄약은 발사 이후 두 번

의 형상변화가 발생한다. 발사 초기에는 기존의 포발사 

탄약과 유사한 형상으로 발사되며 회전감쇄를 위한 꼬리

날개가 전개된 이후에는 꼬리날개가 있는 날개안정형 탄

약의 모습으로 한 번 형상이 바뀌며, 탄도 정점에서 활공

을 위한 활공날개까지 전개하면 유도형 활공탄약의 최종 

형태가 된다.
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Fig. 2. Analysis model

본 연구에서는 활공날개까지 모두 전개한 형상에 대해 

공력해석을 수행하였으며, 외형정보는 Fig. 2와 같다. 치

수는 보안상 생략하였다. 

3.2 전산해석방법
본 연구에서는 전산해석적인 방법으로 반실험적 기법

인 Missile DATCOM(Missile Data Compendium)과 전

산유체역학(Computational Fluid Dynamics, CFD)을 사

용하였으며, 이렇게 획득한 공력계수를 검증하기 위한 풍

동시험을 수행하였다.

Missile DATCOM은 부분합성법에 기초한 반 실험적

(Semi-Empirical) 기법으로 구성이 간단하고 계산속도가 

빨라 예비설계 단계에서 많이 사용되는 코드이다. CFD 

해석을 위해서는 상용 소프트웨어인 FLUENT를 사용하

였다. 

풍동시험을 통해 추가 공력계수를 획득하였으며, Missile 

DATCOM과 FLUENT를 이용하여 획득한 공력계수를 

풍동시험결과와 비교 및 검증했다.

4. 전산해석 및 풍동시험

4.1 전산해석
기존의 연구들에서 반실험적 기법인 Missile DATCOM

을 이용한 다양한 형상의 Missile에 대한 전산해석결과 

검증을 수행하여 그 결과가 타당함을 확인하였다(한명신 

등, 2005; 양영록 등, 2008; 박지환 등, 2015; 양영록 등, 

2009; Moore, 2000). 

본 연구에서는 Missile 대비 길이가 짧고 굵은 형상인 

탄약에 대해 계산을 수행하였다. 

활공비행을 수행하기 위해 활공날개까지 모두 전개한 

형상에 대해 공력해석을 수행하였으며, 비행조건에 따른 

정적비행안정성, 항력, 양력 및 양항비(양력 대 항력의 비) 

등을 확인하여 풍동시험 결과와 비교하였다. 

4.1.1 반실험적 기법을 이용한 유도형 활공탄약 공력해석

반실험적 기법인 Missile DATCOM은 component 

build up 방법을 사용한다. 따라서 각 부분별 공력계수뿐 

아니라 전체 형상에 대한 공력계수 및 미계수도 계산할 

수 있다(Blake, 1998). 

유도형 활공탄약 공력해석을 수행하기 위하여 형상 관

련 입력값을 입력하고 Table 1과 같은 조건으로 해석을 

수행하였다.

Variable Content

Mach number 0.6, 0.7, 0.8

Angle of attack(°)
-5, -4, -3, -2, -1, 0, 1, 2, 3, 4, 5, 
6, 7, 8, 9, 10, 11, 12, 13, 14

Reynolds number 6.0 x 106

Table 1. Simulation condition

Reynolds number(Re)는 관성에 의한 힘과 점성에 의

한 힘의 비를 나타내는 무차원수이다. Reynolds number

는 유동이 층류인지 난류인지 판단하는 기준으로 사용되

기도 하며, 유동의 상사성을 판단하는 값이다. 이 상사성

을 이용하여 축소모델 혹은 확대모델에 대한 시험을 통

해 실제유동에서의 값을 예측할 수 있다.

4.1.2 CFD 해석을 이용한 유도형 활공탄약 공력해석

반실험적 기법을 이용한 해석결과와 비교를 위하여 상

용 CFD 코드인 FLUENT v18을 이용하여 해석을 수행

하였다. 사용한 해석조건은 Table 2와 같다.

비행체 항력에 많은 부분을 차지하는 기저항력(base 

drag) 및 벽면효과를 정확히 예측할 수 있도록 난류모델

로 k- STT 모델을 선정하였다(박지환 등, 2015).

CFD program FLUENT v18

Turbulent model k-  STT

Mesh type Unstructured

Mesh elements(EA) 10,845,315

Mach number 0.6, 0.7, 0.8

Angle of attack(°)
-5, -4, -3, -2, -1, 0, 1, 2, 3, 4, 
5, 6, 7, 8, 9, 10

Table 2. CFD Simulation condition
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Fig. 3은 FLUENT에서 해석하기 위한 해석격자이다. 

정확한 해석을 위해 해석모델 주변의 격자밀도를 조밀하

게 생성하였으며, 후류의 영향이 사라지는 곳 까지 해석

영역으로 설정하기 위해 해석대상의 위, 아래로는 해석모

델 전장의 20배, 유동방향으로는 전장의 50배까지 해석

영역을 설정하였다. 후류의 영향은 받음각이 커질수록, 

유동의 속도가 빠를수록 해석대상으로부터 더욱 멀리까

지 영향을 끼친다. 후류의 영향이 해석영역의 끝까지 전

달 될 경우, 해석의 수렴성에 나쁜 영향을 준다. 따라서 

해석의 수렴성을 향상시키기 위해 해석영역을 충분히 크

게 설정하였다.

Fig. 3. Mesh

Fig. 4. Velocity contour

Fig. 4는 해석결과 중 해석모델 주변의 유속의 등고선

을 나타낸 그림이다. 해석모델 후방에 유동의 속도가 느

린 부분이 생겼다가 주변의 흐름에 의해 다시 속도가 증

가하는 모습을 확인할 수 있으며, 일정거리 이후에는 주

변유동과 속도가 같아지는 것을 확인할 수 있다.

4.2 풍동시험

4.2.1 풍동시험

본 연구에서 풍동시험의 첫 번째 목적은 유도형 활공

탄약에 대해 내장형 밸런스를 사용하여 받음각과 바람속

도 변화에 따른 6분력을 측정하여 기본 공력 특성을 파악

하는 것이고, 두 번째는 반실험적 기법과 CFD 해석을 통

해 예측한 유도형 활공탄약의 공력성능과 풍동시험결과

를 비교하여 확인 및 해석결과를 검증하는 것이다.

4.2.1 시험모델 및 시험조건

풍동시험은 국방과학연구소 삼중음속풍동 시험시설에

서 수행되었으며, 시험모델은 실제형상 대비 76%의 크기

로 제작하였다. 시험모델의 형상은 Fig. 5와 같으며, 시험

조건은 Table 3과 같다. 

Fig. 5. Wind tunnel test model

Variable Content

Mach number 0.6, 0.7, 0.8

Angle of attack(°) -5 ~ +10

Reynolds number 6.0 x 106

Table 3. Wind tunnel test condition

5. 결과

5.1 전산해석 및 시험결과 분석

Figs. 6~8은 반실험적 기법, CFD 및 풍동시험을 통해 

얻은 유도형 활공탄약의 공력특성을 나타낸 그래프들이다.

Fig. 6은 받음각 변화에 따른 항력계수 변화를 마하수

(0.6, 0.7, 0.8)와 공력계수 획득방법에 따라 그래프로 나

타낸 그림이다. 

같은 받음각 조건일 때, 마하수가 커질수록 항력계수

는 증가하며 같은 마하수 조건에서는 받음각이 0도 일 때, 

가장 작은 항력계수 값을 가지며 받음각의 절댓값이 증

가할수록 항력계수가 증가하는 공통적인 경향을 보였다.
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Fig. 6. Drag coefficient vs. Angle of attack
(WT: Wind Tunnel, CFD: Computational Fluid Dynamic, 

MD: Missile DATCOM)
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Fig. 7. Lift coefficient vs. Angle of attack

Fig. 7은 받음각 변화에 따른 양력계수 변화이다. 풍동

시험에 비해 전산해석적인 두 방법이 양력계수를 크게 

예측하는 경향이 있다. 받음각이 커질수록 풍동시험과 

CFD, 반실험적 기법의 예측결과가 차이가 나는 것을 확

인했다. 이는 실속(Stall)시점이나 그 영향의 정도를 예측

하는 차이로 인한 것으로 판단된다.

Fig. 8은 받음각에 따른 양항비의 변화이다. 받음각이 

커짐에 따라 양항비가 증가하는 유사한 경향을 보이고 

있다. 반실험적 기법은 낮은 받음각 영역에서는 유사한 

수준으로 양항비를 예측하였으나, 받음각 6도~7도 정도

에서 발생하는 최대 양항비를 과도하게 예측하였다. 이는 

높은 받음각 영역에서 실속을 예측하지 못한 것과 항력

을 낮게 예측한 것이 복합적으로 작용했기 때문으로 판

단된다.
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Fig. 8. Lift to Drag ratio vs. Angle of attack

유도형 활공탄약은 포발사 시 받는 에너지 외에 추력

이 없다. 따라서 활공날개 전개시점에 가지고 있는 운동

에너지와 위치에너지를 사거리 연장에 활용해야한다. 이

때 활공비행을 통한 활공거리는 공력특성에 지대한 영향

을 받는데, 이론적으로 활공이 가능한 최대거리는 활공 시

작시점에서의 고도와 양항비를 곱한 만큼이기 때문에 활

공시점의 고도와 양항비를 크게 확보하는 것이 중요하다.

Fig. 9와 10은 마하수 0.6일 때, 본 연구의 대상인 유도

형 활공탄약이 활공날개와 꼬리날개를 모두 전개하였을 

때 형상과 날개가 없는 형상과의 항력 및 양력을 비교한 

그래프이다. 날개가 없는 기존의 탄약형상대비 항력이 약 

80~160% 증가했고, 양력은 최대 900%이상 증가했다. 

Figs. 9~11을 통해 유도형 활공탄약은 기존의 탄약과

는 전혀 다른 공력특성을 갖는 새로운 비행체라는 것을 

알 수 있으며, Fig. 11의 양항비 비교그래프에서 최대양

항비가 500%이상 증가함을 확인할 수 있다.
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Fig. 9. Drag coefficient comparison
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Fig. 11. Lift to drag ratio comparison

Fig. 12는 양력계수 변화에 따른 피칭모멘트계수의 

변화이다. 이 그래프를 통해서는 비행체의 세로방향정적

비행안정성(Longitudinal Static Stability)을 확인할 수 

있다.
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Fig. 12. Pitching moment coefficient vs. Lift coefficient

Fig. 12의 그래프가 양의 기울기를 가지면, 세로방향 

정적비행안정성을 확보하지 못한 것이며 그래프가 음의 

기울기를 가지면 세로방향정적비행안정성을 확보했다고 

하며, 외란이 있더라도 피칭모멘트가 0이 되는 특정한 받

음각으로 받음각이 수렴하게 된다. 

Fig. 12의 모든 그래프가 음의 기울기를 갖는 것으로 

볼 때 본 연구의 대상인 유도형 활공탄약은 세로방향정

적비행안정성을 확보했다고 할 수 있다. 

반실험적 기법의 경우 CFD 및 풍동시험을 통한 결과

와 기울기 및 정량적인 값에서 차이를 보였다. 양력계수

에서 큰 오차가 나지 않았던 것으로 보아 이는 압력중심

(Center of pressure)의 위치를 예측함에 있어 발생한 오

차 때문인 것으로 판단된다.

정적여유(Static Margin)는 비행하는 물체의 세로방향

정적비행안정성을 판단하는 수치이다. 

정적여유(Static Margin)  





 



( : Pitching moment coefficient,

  : Lift coefficient, 

   : Mean chord length, 

  : Longitudinal position of Neutral point, 

  : Longitudinal position of Center of gravity )

물리적으로 정적여유는 비행체의 중립접(Neutral point)

과 무게중심(Center of Gravity, C.G.)사이 거리의 평균

공력시위(Mean Aerodynamic Chord)에 대한 비율을 의미

한다. 이는 Fig. 12 그래프에서의 기울기와 크기가 같다.

정적여유 값이 양수이면 무게중심이 중립점보다 앞에 

위치하며, 이런 경우에는 외란이 있더라도 비행체가 원래

의 자세로 돌아오려는 모멘트가 발생하여 모멘트가 0인 

특정한 자세를 유지하려 한다(Nelson, 1989).

정적여유(Static Margin)를 계산함으로써 정량적으로 

세로방향정적비행안정성을 비교한 결과는 Table 4와 

같다.

       Mach Number
 Method

0.6 0.7 0.8

Missile DATCOM 0.090 0.081 0.066

CFD 0.103 0.144 0.174

Wind tunnel 0.118 0.144 0.220

Table 4. Static Margin
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정적여유 계산결과에서 반실험적인 방법을 통한 결과

만 다른 경향을 보였다. 

풍동시험결과를 기준으로 할 때 연구대상인 유도형 

활공탄약의 정적여유는 평균공력시위길이의 11~22% 수

준 이내에 있다. 이는 일반적인 항공기가 갖는 정적여유

의 수준과 비슷함을 확인했다. 일반적으로 항공기는 평

균공력시위길이의 10~25% 수준의 정적여유를 갖는다

(Roskam, 2003).

6. 결론

본 연구에서는 기존의 무유도 곡사포탄이 사거리 증대

를 위해 활공날개를 전개하여 활공비행을 하는 유도형 

활공탄약의 공력성능을 예측함에 있어 반실험적 기법의 

적용가능성을 확인하였으며, 반실험적 기법과 CFD, 풍

동시험을 통해 유도형 활공탄약의 공력해석을 수행하여 

공력특성을 파악하였다. 

반실험적 기법을 통해 얻은 양력과 항력계수는 풍동시

험결과와 비교하였을 때 경향이 유사하며, 정량적인 크기

도 약 20%이내의 수준으로 그 결과가 비교적 정확함을 

확인했다. 피칭모멘트계수 및 정적비행안정성 결과에서 

약간의 차이를 보였는데 이는 component build up 기법

을 사용하는 Missile DATCOM의 특성인 것으로 판단된

다. 공력에 의한 압력중심 및 모멘트의 예측이 어려운 점

을 감안할 때, 반실험적 기법을 이용한 유도형 활공탄약

의 공력해석결과는 CFD 해석 및 풍동시험을 통한 해석

결과와 근접하게 예측함을 확인했다.

반실험적 기법은 CFD 해석이나 풍동시험에 비해 시

간 및 비용적 측면에서 매우 효율적일 뿐 아니라 비교적 

해석결과의 정확도가 높은 편이므로 미사일뿐만 아니라 

유도형 활공탄약과 같이 세장비가 작고 날개가 있는 형

상에 대해서도 초기 설계단계에 공력해석을 수행하는데 

유용하게 사용될 수 있을 것으로 판단된다.

또한 본 연구를 통해 유도형 활공탄약이 기존 탄약 대

비 최대 약 5배 이상의 큰 양항비를 확보함으로써 사거리

연장의 가능성을 확인하였다. 
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