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초    록 

 
본 논문에서는 재돌입 궤적 최적화 연구들과 관련된 문헌들을 

조사하고 그를 바탕으로 해석 프로세스를 세워 연구를 수행하였다. 

열차폐시스템을 설계하기 위해서는 크게 궤적 해석, 열공력 해석, 소재 

특성을 반영한 구조 열거동 해석의 세 단계의 해석 절차가 진행되어야 

한다. 이에 기반하여 본 논문에서는 생존성 분석 프로그램을 이용한 

최적 궤적 도출 및 특정 해석 시점을 선정해 CFD 해석을 통한 

열전달량 분포 해석을 수행하였다. 일반적으로 궤적 최적화 연구들은 

우주비행기 선두부 열전달량만을 목적함수로 두고 궤적 최적화를 

진행하는 경우가 많지만 소재 특성을 고려하여 효율적인 열차폐소재 

배치를 위해서는 우주비행기 형상 전체에 대한 열전달량 분포를 해석할 

필요가 있다. 생존성 분석 프로그램으로는 SAPAR를 사용하였고 이를 

개선해 modified Newtonian method를 이용하여 임의의 우주비행기 

형상에 대해 적은 계산 비용으로 공력 해석이 가능하게 하였으며, 

근사식을 이용해 선두부 열전달량을 예측 가능하도록 하였다. 또한, 

뱅크각 변화를 반영할 수 있도록 SAPAR를 개선해 뱅크각이 궤적 

설계에 미칠 수 있는 영향을 분석하였다. Space Shuttle과 X-37B 

형상에 대해 SAPAR 결과를 도출한 후, CFD 해석을 수행하였으며 

선두부 이외에도 날개 leading edge, 미익 등에서도 높은 열전달량이 

발생할 수 있음을 확인했고 충격파 겹침 가능성에 대해서도 확인했다. 

 

주요어 : 극초음속유동, 수치해석, 열차폐시스템, 우주비행기, 지구재돌입, 

최적 궤적 

학   번 : 2018-23090 
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제 1 장 서    론 
 

 

제 1 절 열차폐시스템 
 

지구재돌입 과정의 우주비행기나 재돌입 캡슐 등과 같이 

극초음속으로 비행하는 물체는 비행과정에서 극심한 공력하중을 받게 

된다. 이 때, 공력 가열에 의해 극초음속 비행체 표면 주변으로 수천 K 

이상의 고온 유동 환경이 발생한다. 열차폐시스템은 이러한 외부 공력 

가열로부터 비행체를 보호하는 역할을 한다. 재돌입 시의 열공력 예측을 

통한 TPS 설계 최적화는 우주비행기 설계의 핵심 요소 중 하나이다. 

열차폐시스템은 우주비행기 중량의 상당 부분을 차지한다. 

우주왕복선의 경우 전체 중량의 약 15-20%, 재돌입 캡슐의 경우 전체 

중량의 30-40% 정도이다. 일반적으로 우주비행기의 크기가 작을수록 

그림 1. OV-102 열차폐시스템[1] 
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열차폐시스템의 중량 비율은 증가한다. 이러한 열차폐시스템의 중량 

감량은 우주비행기 구조물 중량 감량으로 이어져 발사 비용이 절감되며 

탑재 중량의 증가 등 우주 미션 성공 여부의 결정적인 요인이 되기도 

한다. 

지구재돌입 우주비행기에 열차폐 소재들을 효율적으로 배치시키기 

위해서는, 정확한 유동해석을 통해 부위별 집중되는 열하중을 도출하고 

삭마량을 살펴보는 등의 여러 해석 절차가 필요하다. 열차폐시스템을 

설계하는 일반적인 과정은 다음 그림 2와 같이 나타낼 수 있다[2]. 

크게 살펴보았을 때, 표면 형상 설계 및 궤적 해석, 열공력 해석, 소재 

특성을 반영한 구조 열 거동 해석의 세 단계로 이루어진 프로세스임을 

알 수 있다. 

본 논문에서는 이 과정들 중, 우주비행기 형상을 이용하여 궤적 

해석을 진행한 후 그 정보를 바탕으로 열공력 해석 과정을 다루었다. 

 

  

그림 2. 일반적인 열차폐시스템 열해석 과정 
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제 2 절 재돌입 과정 
 

재돌입 궤적 해석은 우주비행기가 지구 궤도에서부터 고도를 낮추어 

지상의 활주로에 도달하기까지의 비행 궤적을 예측한다. 재돌입 과정 

중에는 대기 밀도와 압력이 급증하는 약 70km 고도부터 

우주비행기로의 공력가열 및 항력이 작용한다. 이 때, 항력을 통해 

비행체의 속도를 감속시켜 지상 및 해양에 안전하게 착륙시키기까지의 

과정을 재돌입 과정으로 정의한다. 재돌입 과정은 크게 Re-Entry 

Phase, TAEM (Terminal Area Energy Management) Phase, 

Approach and Landing의 세 단계로 구성된다[1]. 

첫 번째 Re-Entry Phase는 기체가 지구 궤도에서 고도를 낮추기 

시작해 지구 대기권에 진입한 후 공기 저항을 받으며 속도를 감속시키는 

구간이다. 이 때, 비행체의 높은 위치에너지가 운동에너지로 전환되기 

때문에 속도가 마하수 20 이상에 달해 극심한 공력 가열이 발생한다. 

이러한 공력 가열을 최소화하기 위해 재돌입 우주비행기는 보통 

자유류에 대한 받음각과 비행체 표면의 곡률반경을 최대화한다. Space 

Shuttle의 경우, 지구 궤도 상에 있을 때 OMS (Orbital Maneuver 

System) engine을 사용해 고도를 낮춰 Re-Entry Phase에 돌입하며 

S-Turn을 수행하며 낙하하게 된다. 또한, 이 구간에서는 대기 압력이 

매우 낮아 조종면을 통한 passive control이 힘들기 때문에 RCS jet나 

reaction wheel 등의 active actuator를 이용하여 비행체 자세를 

제어한다[1]. 

두 번째 TAEM Phase는 Re-Entry Phase 이후 남은 운동에너지와 

위치에너지를 소모하며 기수를 활주로에 정렬시키는 구간이다. 마하수 

범위대는 대략 2.5에서 0.5까지, 고도는 약 25km에서 3km 사이의 

낙하 구간이다. 속도를 줄이기 위해 가상의 HAC (Heading Alignment 
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Cylinder) 주변을 회전하듯이 비행하는 것이 특징이며 이 단계와 

관련하여 효율적인 에너지 관리를 위해 다양한 형태의 경로를 제시하는 

재돌입 궤적 연구가 많이 이루어진다[3]. 

마지막 Approach and Landing 단계는 기체를 활주로에 착륙시키는 

단계이며 -20도 정도의 비행경로각을 유지하면서 하강한다. Space 

Shuttle의 경우, 비행을 위한 추진 장치를 보유하고 있지 않기 때문에 

TAEM Phase에서 조절되고 남은 에너지로 글라이딩 착륙을 하며 5도 

이상의 높은 받음각을 유지하며 하강하게 된다. Touch down 직후에는 

활주로 상에서의 속력을 줄이기 위해 낙하산을 펼치고 speed brake를 

완전히 전개하는 등의 조작으로 감속을 하게 된다[1]. 

 

  

그림 3. Space Shuttle 재돌입 과정[4] 
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그림 4. 다양한 형태의 HAC[3] 
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제 3 절 관련 연구 동향 및 연구 배경 
 

재돌입 시 공력 가열이 극심한 단계는 Re-Entry Phase로, 이는 

재돌입 시작부터 TAEM Phase 초기까지의 과정에 해당된다. Re-Entry 

Phase와 관련해서는 열차폐시스템 설계를 위한 열하중 해석, 하중을 

최소화하는 최적궤적 설계 연구 등에서 이 단계에서의 궤적 해석 연구가 

많이 이루어진다. 

Re-Entry Phase에서의 궤적을 설계할 때 지구재돌입 

우주비행기가 안정적으로 재돌입하기 위해 고려해야할 여러가지 제한 

조건들이 존재하며 이들을 벗어날 경우, 재돌입 도중에 우주비행기가 

파손될 수 있다. 그림 5는 재돌입 궤적 그래프 예시이며 표 1은 재돌입 

궤적에서 고려해야 할 제한조건들이 정리돼 있다. 

 

 

  

그림 5. 속력 및 고도에 따른 여러 경계들과 비행 

가능한 재돌입 궤적[5] 
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표 1. 지구재돌입 궤적 제한조건[6] 

Heat Boundary 낙하 시 기체가 견딜 수 있는 최대 열전달량 

Dynamic Pressure 

Boundary 
낙하 시 기체가 견딜 수 있는 최대 동압력 

Load Boundary 낙하 시 기체가 견딜 수 있는 최대 공력 

Terminal Conditions 궤적 상의 마지막 점의 위치, 고도, 속도 등 

Control Boundary 받음각 및 Bank Angle 각도 범위 제한 

Waypoints 특정 시간에 통과하는 위치 

No-Fly Zones 비행 불가 구역 

QEGC 

Quasi-Equilibrium Glide Condition 

우주비행기 재돌입 궤적 유지를 위한 공력, 

원심력, 중력 사이의 적절한 평행 조건 

 

 

전세계적으로 지구재돌입 우주비행기에 관한 연구들이 한창이며 

이와 관련하여 재돌입 궤적 연구 역시 이루어지고 있다. ESA의 IXV 

(Intermediate eXperimental Vehicle)와 관련한 재돌입 궤적 연구로는 

Kerr et al.에 의해 수행된 바가 있다[7]. Kerr et al.은 다수의 제어 

변수에 대한 Monte-Carlo 해석을 통해 최적의 자세 제어 변수 및 

재돌입 궤적을 도출해내는 방식으로 연구를 진행했으며, 연구 결과로 

보통 0.5 – 0.6MW/m2 영역에 최대 열전달량이 많이 분포해 있음을 

확인했다. 
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그림 6. VEGA VV04 Poster[8] 

그림 7. IXV 제어 변수 결과 및 제어 구조[7] 
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Liu et al.은 X-33 VentureStar 형상에 대한 재돌입 궤적 연구를 

수행했다[9]. 이들은 공력부에 사용할 공력 계수들을 받음각, 뱅크각, 

마하수의 함수로 정의하여 해석에 사용하였다. 선두부 열전달량의 

예측에는 경험식을 이용하여 최적 재돌입 궤적을 도출하는 연구를 

수행하였다. 최적화 방향은 최소 시간 또는 최소 열전달량을 목적함수로 

설정하여 궤도 최적화 연구를 수행했으며, 최대 열전달량은 

0.8MW/m2로 예측되었다. 

 

  

그림 8. IXV 최대 Heat Flux 결과 분포[7] 
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그림 9. X-33 by Lockheed Martin – CG[10] 

그림 10. X-33의 속도-고도 그래프 및 시간에 따른 열전달량 그래프[9] 
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Kerr et al.의 연구와 Liu et al.의 연구, 그리고 그 이외에 다른 Re-

Entry Phase에서의 궤적 연구들을 살펴보았을 때 일반적으로 재돌입 

비행체 형상 전체에 대한 열전달량 분포 해석보다는 선두부 최대 

열전달량만을 도출하여 궤적 설계에 이용하는 것이 일반적이다. 그러나 

우주비행기 형상의 특정 부위에 따라 열차폐 소재를 효율적으로 

배치시키기 위해서는 열전달량 분포 전체에 대한 해석도 함께 

수행되어야 할 필요가 있다. 따라서 본 논문에서는 재돌입 궤적 해석을 

진행한 후, CFD를 이용하여 우주비행기 형상에 대한 열전달량 분포 

해석을 함께 진행하였다. 

재돌입 궤적을 해석할 때 사용하기 유용한 프로그램으로 생존성 

분석 프로그램을 들 수 있다. 생존성 분석 프로그램은 지구재돌입 

물체의 생존성 분석 및 지상 피해 예측 등을 위해 재돌입 궤적 예측 

기술을 연구하며 개발된 프로그램이다. 일반적으로 평판, 육면체, 실린더, 

구 등과 같은 단순화된 형상으로 가정하여 해석을 진행하며 유럽의 

SCARAB은 실제 형상을 반영하여 해석한다. 여러 나라에서 생존성 

분석 프로그램들이 개발된 바 있으며 그 종류를 다음 표 2에 나타냈다. 

 

표 2. 각국의 생존성 분석 프로그램[11, 12] 

미국 
DAS (Debris Assessment Software) 

ORSAT (Object Re-entry Survival Analysis Tool) 

유럽 

SCARAB (Spacecraft Atmosphere Re-entry and 

Aerothermal Breakup) 

SESAM (Spacecraft Entry Survival Analysis Module) 

DRAMA (Debris Risk Assessment and Mitigation Analysis) 

일본 ORSAT-J 

중국 DRAPS (Debris Reentry and Ablation Prediction System) 
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이처럼 다양한 생존성 분석 프로그램들은 EUVE, AURA, UARS, 

Tiangong-1과 같은 지구재돌입 물체의 재돌입 궤적 및 생존성 분석에 

활발히 사용되어 왔다[11, 12]. 

한국에서는 심형석 등에 의해 SAPAR (Survivability Analysis 

Program for Atmospheric Reentry)라는 생존성 분석 프로그램[13]이 

개발된 바 있다. SAPAR는 대부분의 생존성 분석 프로그램과 같이 

육면체나 원통, 또는 구형과 같은 단순 형상 물체의 지구재돌입 생존성 

및 궤적을 예측한다. ESA의 SCARAB 및 NASA의 ORSAT과 비교하여 

검증하였으며 재돌입 물체의 초기 설계 단계에서 매우 유용한 

프로그램이다. 

본 논문에서는 이 SAPAR를 우주비행기와 같은 복잡한 형상의 

지구재돌입 궤적을 예측 가능하도록 공력 계산부를 개선하였으며 자세 

제어 반영이 가능하도록 추가 개발하여 수행한 연구 내용을 서술해 

놓았다. 

 

  

그림 11. SAPAR 해석 순서도 
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제 2 장 이론적 배경 
 

 

제 1 절 SAPAR 
 

공력 해석법 – Modified Newtonian Method 

궤적 해석을 하기 위한 공력 계산 법으로는 modified Newtonian 

theory를 사용하였다. 극초음속 영역에서는 물체 표면에서 충격파가 

얇게 존재한다는 특징이 Newtonian theory의 가정과 부합한다. 그렇기 

때문에 극초음속 비행체의 초기설계 단계에서 자주 사용되는 방법이다. 

Modified Newtonian theory의 식은 다음과 같다. 

 

 𝑐𝑝 = 𝑐𝑝,max  sin
2 𝜃 (1) 

 𝑐𝑝,max  =
2

𝛾𝑀∞
2 [(

(𝛾 + 1)2𝑀∞
2

4𝛾𝑀∞
2 − 2(𝛾 − 1)

)

𝛾
𝛾−1

(
1 − 𝛾 + 2𝛾𝑀∞

2

𝛾 + 1
) − 1] (2) 

 

자유류를 직접적으로 받지 않는 shadow 영역에 위치하는 panel을 

선별하기 위해 panel의 무게중심점의 위치를 이용하였다. 그림 12에 

이와 관련된 모식도가 제시되어 있다. 𝑖번째 panel의 무게중심으로부터 

자유류와 같은 방향으로 같은 ray를 발생시키고 그 주위로 𝛽 

각도만큼의 영역 안에 𝑗번째 panel의 무게중심점이 위치한다면 shadow 

영역으로 판단해 압력계수에 0을 부여했다. 
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열 해석법 

지구재돌입 우주비행체의 경우, 극초음속 영역을 통과해야하기 

때문에 공력가열에 의한 열전달량을 도출할 필요가 있다. 극초음속 

비행체의 공력 가열량을 계산시, 일반적으로 사용하는 근사식은 다음과 

같다. 

 

 𝑞𝑤 = 𝐶𝜌∞
𝑁𝑉∞

𝑀 (3) 

 

이 때, 𝑞𝑤 는 벽면 열전달량(W/m2), 𝜌∞ 는 대기 밀도(kg/m3), 

그리고 𝑉∞는 비행체 속력(m/s)을 의미하며 𝐶, 𝑁, 𝑀은 상수이거나 특정 

변수들에 대한 함수이다. 계산을 적용할 우주비행기 형상 및 미션에 

따라 다양한 𝐶 , 𝑁 , 𝑀  값이 존재하며 이들은 이론적으로 계산된 

계수이거나 경험식으로서 값이 결정된다. 

NASA Ames Research Center의 Tauber et al.은 Space Shuttle 

선두부 열전달량 예측을 위해 위와 같은 근사식을 이용하여 연구를 

그림 12. Newtonian theory 적용을 위한 shadow panel 판별 모식도 
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수행한 바가 있다[14]. 이들은 선두부 곡률 반경 𝑟𝑛과 reference 벽면 

enthalpy 𝑔𝑤를 반영했다는 특징이 있다. 𝐶 , 𝑁 , 𝑀  값으로는 𝐶 = 1.83 ∙

(10−8)𝑟𝑛
−
1

2(1 − 𝑔𝑤), 𝑁 = 0.5 , 𝑀 = 3 값을 사용하였다. 이 때, 이들은 𝑔𝑤 

계산을 위해 복사 냉각 열전달량을 고려하여 공력 가열량과 평형을 

이루는 equilibrium wall temperature 𝑇𝑤(K)를 반복 수치기법으로 구해 

최종 벽면 열전달량 𝑞𝑤를 도출해냈다. 𝑇𝑤는 다음과 같은 식을 이용하여 

계산한다. 

 

 𝑇𝑤 = (
𝑞𝑤
𝜖𝜎
)

1
4
 (4) 

 

이 때, 𝜖 은 선두부 방사율, 𝜎 는 Stefan-Boltzmann 상수를 

의미한다. 본 논문에서는 SAPAR에서 선두부 열전달량을 예측하기 위해 

이들의 방식을 채택하여 궤적 해석을 수행하였다. 

 

 

3자유도 운동 해석법 

3자유도는 𝑥 , 𝑦, 𝑧축 방향의 직선 운동을 의미한다. 롤, 피치, 요의 

회전 운동을 고려하지 않은 이유는 우주비행기가 재돌입을 할 때, 

공력가열과 비행거리 증대 등의 여러 이유로 받음각과 뱅크각 등의 

설계된 자세를 유지하도록 active control을 하며 낙하하기 때문이다. 

지배방정식으로는 다음의 운동방정식을 사용하였다. 

 

 𝐹𝑔𝑟𝑎𝑣.⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗  + 𝐹𝑎𝑒𝑟𝑜⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗ = 𝑚𝑣𝑒ℎ𝑖.𝑎  (5) 

 

이 때, 𝐹𝑔𝑟𝑎𝑣.⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗  는 우주비행기에 작용하는 중력, 𝐹𝑎𝑒𝑟𝑜⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗ 는 우주비행기에 
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작용하는 공력, 𝑚𝑣𝑒ℎ𝑖.은 비행체 질량, 𝑎 는 비행체 가속도를 의미한다. 

SAPAR는 시간 전진 루프에서 ECI (Earth Centered Inertial) 좌표계를 

사용하여 비행체에 가해지는 중력과 공력을 계산한 후 그로부터 

가속도를 구한다. 구해진 가속도를 시간에 따라 적분해 Δ𝑡  시간 이후의 

비행체의 속도와 위치를 계산한다. 시간 전진 기법으로는 4th order 

Runge-Kutta 방법이 포함되어 있다. 그 식은 다음과 같다. 

 

 𝑦𝑛+1 = 𝑦𝑛 +
ℎ

6
(𝑘1 + 2𝑘2 + 2𝑘3 + 𝑘4) (6) 

 𝑘1 = 𝑓(𝑡𝑛, 𝑦𝑛) (7) 

 𝑘2 = 𝑓 (𝑡𝑛 +
ℎ

2
, 𝑦𝑛 +

ℎ𝑘1
2
) (8) 

 𝑘3 = 𝑓 (𝑡𝑛 +
ℎ

2
, 𝑦𝑛 +

ℎ𝑘2
2
) (9) 

 𝑘4 = 𝑓(𝑡𝑛 + ℎ, 𝑦𝑛 + ℎ𝑘3) (10) 

 

공력은 공력 해석 서브루틴을 통해 계산되며 body fixed 

좌표계에서 계산된 공력을 입력 받는다. 이 때, 계산된 공력 값을 ECI 

좌표계에서의 값으로 변환하기 위해서는 위치벡터 �⃗� 와 속도벡터 �⃗� 를 

사용한다. Body fixed 좌표계에서 얻어진 𝑥 , 𝑦 , 𝑧축 방향의 공력을 

각각𝐹𝑎𝑒𝑟𝑜,𝑥 , 𝐹𝑎𝑒𝑟𝑜,𝑦 , 𝐹𝑎𝑒𝑟𝑜,𝑧라 하고, ECI 좌표계에서 바라본 body fixed 

좌표계의 𝑥 , 𝑦 , 𝑧축 방향 단위 벡터를 𝑒1�̂� , 𝑒2�̂� , 𝑒3�̂� 라 하자. ECI 

좌표계에서의 공력은 다음과 같이 표현할 수 있다. 

 

 𝐹𝑎𝑒𝑟𝑜⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗ = 𝐹𝑎𝑒𝑟𝑜,𝑥𝑒1�̂� + 𝐹𝑎𝑒𝑟𝑜,𝑦𝑒2�̂� + 𝐹𝑎𝑒𝑟𝑜,𝑧𝑒3�̂� (11) 

 

이 때, 𝑒1�̂�, 𝑒2�̂�, 𝑒3�̂�은 다음의 식을 통해 얻어진다. 
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 𝑒1𝑏
′̂ = −

�⃗� 

|�⃗� |
cos 𝛼 + (𝑒2𝑏

′̂ ×
�⃗� 

|�⃗� |
) sin 𝛼 (12) 

 𝑒2𝑏
′̂ =

�⃗� × �⃗� 

|�⃗� × �⃗� |
 (13) 

 𝑒3𝑏
′̂ = 𝑒1𝑏

′̂ × 𝑒2𝑏
′̂  (14) 

 𝑒1�̂� = 𝑒1𝑏
′̂  (15) 

 𝑒2�̂� = sin𝜃 𝑒3𝑏
′̂ + cos𝜃 𝑒2𝑏

′̂  (16) 

 𝑒3�̂� = cos 𝜃 𝑒3𝑏
′̂ − sin𝜃 𝑒2𝑏

′̂  (17) 

 

이 때, 𝛼는 받음각, 𝜃는 뱅크각이다. 
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제 2 절 CFD 
 

지배방정식 – 열화학 비평형 Navier-Stokes 방정식 

열차폐시스템 성능 해석을 위해서는 우주비행기 표면 열전달량의 

정확한 계산이 필요하다. 지구재돌입 시 마하수 25에 이르는 

우주비행기 표면에 막대한 공력 가열 현상이 발생하여 정체점에서의 

온도가 10,000K 이상에 이르게 된다. 고온 환경에서는 공기의 주요 

성분인 질소와 산소가 해리되며, 초고속 유동에서 화학적 비평형 현상이 

발생한다. SAPAR는 극초음속 유동 환경에서 비교적 적은 계산비용으로 

우주비행기 주위 압력 계산이 목적이기 때문에 열전달량 계산이 비교적 

정확하지 않다. 비평형 및 우주비행기 벽면의 화학반응을 고려 여부에 

따라 우주비행기에 가해지는 공력 가열량에 큰 차이가 발생하게 되며, 

정확한 열전달량 분포를 도출해 내기 위해서는 벽면에서의 비평형 

화학반응이 고려된 열전달 해석이 필요하다. 

본 논문에서는 정확한 열전달량 계산을 위해 서울대학교 열화학 

비평형 유동 해석 프로그램을 사용했다. 3차원 압축성 Navier-Stokes 

방정식을 바탕으로 공기 5화학종(N2, O2, N, O, NO)의 비평형 화학반응, 

진동에너지 등을 고려하였다. 또한 충돌적분법을 이용하여 고온 유동의 

점성 계수, 열전달 계수, 확산계수와 같은 전달 계수를 확보함으로써 

정확도를 높였다. 

서울대학교 열화학 비평형 유동 해석 프로그램의 지배방정식은 

연속방정식, 운동량 방정식, 에너지 방정식 외에 화학종 방정식과 

진동에너지 방정식을 포함한다. 3차원 비정상 압축성 비평형 

지배방정식을 직각 좌표계에서 보존형으로 표현하면 다음과 같다. 

여기서 𝐐는 conservative variables 벡터, 𝐄 , 𝐅 , 𝐆는 비점성 플럭스 

벡터, 𝐄𝑣, 𝐅𝑣, 𝐆𝑣는 점성 플럭스 벡터, 𝐒는 화학반응 및 진동에너지 생성 
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항이다. 

 

 
𝜕𝐐

𝜕𝑡
+
𝜕𝐄

𝜕𝑥
+
𝜕𝐅

𝜕𝑦
+
𝜕𝐆

𝜕𝑧
=
𝜕𝐄𝑣
𝜕𝑥

+
𝜕𝐅𝑣
𝜕𝑦

+
𝜕𝐆𝑣
𝜕𝑧

+ 𝐒 (18) 

 

𝐐 =

(

 
 
 
 
 

𝜌
𝜌𝑢
𝜌𝑣
𝜌𝑤
𝜌𝑒𝑡
𝜌𝑖
⋮

∑ 𝜌𝑒𝑣𝑖𝑏,𝑖𝑖 )

 
 
 
 
 

, 𝐄 =

(

 
 
 
 
 

𝜌𝑢

𝜌𝑢2 + 𝑝
𝜌𝑣𝑢
𝜌𝑤𝑢

(𝜌𝑒𝑡 + 𝑝)𝑢
𝜌𝑖𝑢
⋮

∑ 𝜌𝑒𝑣𝑖𝑏,𝑖𝑖 𝑢)

 
 
 
 
 

, 𝐅 =

(

 
 
 
 
 

𝜌𝑣
𝜌𝑢𝑣

𝜌𝑣2 + 𝑝
𝜌𝑤𝑣

(𝜌𝑒𝑡 + 𝑝)𝑣
𝜌𝑖𝑣
⋮

∑ 𝜌𝑒𝑣𝑖𝑏,𝑖𝑖 𝑣)

 
 
 
 
 

, 

𝐆 =

(

 
 
 
 
 

𝜌𝑤
𝜌𝑢𝑤
𝜌𝑣𝑤

𝜌𝑤2 + 𝑝
(𝜌𝑒𝑡 + 𝑝)𝑤

𝜌𝑖𝑤
⋮

∑ 𝜌𝑒𝑣𝑖𝑏,𝑖𝑖 𝑤)

 
 
 
 
 

, 𝐒 =

(

 
 
 
 
 

0
0
0
0
0
𝑊𝑖

⋮
∑ 𝑊𝑣𝑖𝑏,𝑖𝑖 )

 
 
 
 
 

 

(19) 

 

식 (19)에서 아래 첨자 𝑖 는 화학종 𝑖 를 나타내고 𝑣𝑖𝑏 는 

진동에너지를 나타낸다. 

 

 𝐄𝑣 =

(

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

0
𝜏𝑥𝑥
𝜏𝑥𝑦
𝜏𝑥𝑧

−(𝑞𝑥 +∑𝑞𝑣𝑥,𝑠
𝑠

) + (𝜏𝑥𝑥𝑢 + 𝜏𝑥𝑦𝑣 + 𝜏𝑥𝑧𝑤) +∑(𝜌𝐷𝑠
𝜕𝛼𝑠
𝜕𝑥

)

𝑠

𝜌𝐷𝑖
𝜕𝛼𝑖
𝜕𝑥
⋮

∑(𝜌𝑒𝑣𝑖𝑏,𝑠𝐷𝑠
𝜕𝛼𝑠
𝜕𝑥

− 𝑞𝑣𝑥,𝑠)

𝑠 )

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 (20) 
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 𝐅𝑣 =

(

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

0
𝜏𝑦𝑥
𝜏𝑦𝑦
𝜏𝑦𝑧

−(𝑞𝑦 +∑𝑞𝑣𝑦,𝑠
𝑠

) + (𝜏𝑦𝑥𝑢 + 𝜏𝑦𝑦𝑣 + 𝜏𝑦𝑧𝑤) +∑(𝜌𝐷𝑠
𝜕𝛼𝑠
𝜕𝑦

)

𝑠

𝜌𝐷𝑖
𝜕𝛼𝑖
𝜕𝑦
⋮

∑(𝜌𝑒𝑣𝑖𝑏,𝑠𝐷𝑠
𝜕𝛼𝑠
𝜕𝑦

− 𝑞𝑣𝑦,𝑠)

𝑠 )

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 (21) 

 𝐆𝑣 =

(

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

0
𝜏𝑧𝑥
𝜏𝑧𝑦
𝜏𝑧𝑧

−(𝑞𝑧 +∑𝑞𝑣𝑧,𝑠
𝑠

) + (𝜏𝑧𝑥𝑢 + 𝜏𝑧𝑦𝑣 + 𝜏𝑧𝑧𝑤) +∑(𝜌𝐷𝑠
𝜕𝛼𝑠
𝜕𝑧

)

𝑠

𝜌𝐷𝑖
𝜕𝛼𝑖
𝜕𝑧
⋮

∑(𝜌𝑒𝑣𝑖𝑏,𝑠𝐷𝑠
𝜕𝛼𝑠
𝜕𝑧

− 𝑞𝑣𝑧,𝑠)

𝑠 )

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 (22) 

 

여기서 𝑞𝑣𝑥, 𝑞𝑣𝑦, 𝑞𝑣𝑧는 각각 𝑥, 𝑦, 𝑧 방향으로의 진동에너지에 의한 

열전달량을 의미하며 𝛼𝑖  혹은 𝛼𝑠 는 각 화학종의 질량분율(mass 

fraction), 𝐷𝑠 는 확산계수, ℎ𝑠 는 엔탈피를 나타낸다. 총 내부에너지는 

다음 식과 같이 병진-회전에너지, 진동에너지, 화학반응 생성에너지, 

운동에너지로 구성된다. 이 때, 총내부에너지를 표현하기 위한 모델로 

병진운동과 회전운동의 에너지를 하나의 온도로 나타내고 진동운동의 

에너지를 다른 하나의 온도로 나타내는 모델을 사용한다. 

 

 𝜌𝑒𝑡 = 𝐸𝑡𝑟𝑎𝑛𝑠+𝑟𝑜𝑡 + 𝐸𝑣𝑖𝑏 + 𝐸ℎ𝑜𝑓 + 𝐸𝑘𝑖𝑛𝑒𝑡𝑖𝑐 (23) 
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화학반응 생성항 

아래와 같은 화학반응이 있을 때, 

 

 ∑𝑣𝑠
′𝑋𝑠

𝑛

𝑠    𝑘𝑏   
←    
→  
𝑘𝑓

∑𝑣𝑠
′′𝑋𝑠

𝑛

𝑠

 (24) 

 

화학종 𝑋𝑠의 시간에 대한 변화량은 다음과 같다. 

 

 
𝑑[𝑋𝑠]

𝑑𝑡
= (𝑣𝑠

′′ − 𝑣𝑠
′) [𝑘𝑓∏𝑋𝑖

𝑣𝑠
′

𝑖

− 𝑘𝑏∏𝑋𝑖
𝑣𝑠
′′

𝑖

] (25) 

 

여기서 [𝑋𝑠]는 화학종 𝑋𝑠 의 농도(concentration)이다. 또한 화학 

반응률 𝑘𝑓와 𝑘𝑏는 아래 수식과 같다. 

 

 𝑘𝑓,𝑏 = 𝐴𝑓,𝑏𝑇𝑎
𝐵𝑓,𝑏𝑒

−
𝐶𝑓,𝑏
𝑇𝑎  (26) 

 

이 때, 𝐴 , 𝐵 , 𝐶 는 반응 상수들이고 반응률 계수를 구하는데 

사용되는 온도 𝑇𝑎는 병진온도 𝑇𝑡𝑟𝑎𝑛𝑠만을 사용하는 one-temperature 

모델과 진동에너지 온도 𝑇𝑣 와 𝑇𝑡𝑟𝑎𝑛𝑠 를 모두 사용하는 two-

temperature 모델이 있다. 본 논문에서는 다음과 같은 two-

temperature 모델[15]을 사용하였다. 

 

 𝑇𝑎 = √𝑇𝑇𝑣 (27) 

 

화학종 𝑋𝑠 의 시간에 대한 변화량을 통해 다음과 같이 화학반응 

생성항 𝑊𝑠를 구할 수 있다. 
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𝑊𝑠 =

𝑑𝜌𝑠
𝑑𝑡

= 𝑀𝑠

𝑑
𝜌𝑠
𝑀𝑠

𝑑𝑡
= 𝑀𝑠

𝑑𝜂𝑠
𝑑𝑡

= 𝑀𝑠

𝑑[𝑋𝑠]

𝑑𝑡
 

(28) 

 

 

수치 플럭스 기법 – M-AUSMPW+ 

고속의 비평형 유동장에서는 충격파가 발생하기 때문에 이를 정확히 

해석하기 위해 AUSM-type 기법 중 하나인 M-AUSMPW+ 

기법[16]을 적용하였으며, 유동 해석 시 충격파에서 발생하는 수치적인 

진동을 효과적으로 제거하는 MLP[17]를 적용하였다. 

M-AUSMPW+ 기법을 설명하기 이전, AUSMPW+ 기법[18]에 

대해 설명하고자 한다. AUSMPW+ 기법은 AUSM-type 기법들의 

수치적 진동현상을 제거하기 위해 개발되었다. AUSM-type 기법들은 

일반적으로 극초음속 유동이나 반응유동에서 정확성, 강건성, 효율성 

등을 보여준다. AUSMPW+는 충격파나 벽면 근처에서와 같이 

수치진동을 일으키는 영역에서 압력가중 함수 𝑓 와 𝑤 를 이용하여 

advection 특성을 적절히 조절함으로써 AUSM-type의 장점인 

효율성과 정확성을 유지하며, 수치진동현상을 제거하도록 설계된 수치 

기법이다. 

AUSMPW+의 수치 플럭스는 다음과 같은 형태를 가진다. 

 

 𝐅1
2
= �̅�

𝐿𝑐
1
2

+ 𝚽𝐿 + �̅�
𝑅𝑐
1
2

− 𝚽𝑅 + (𝑃𝐿
+𝐏𝐿 + 𝑃𝑅

−𝐏𝑅) (29) 

 

여기서, 𝚽 = (𝜌, 𝜌𝑢, 𝜌𝐻)𝑇 , 𝐏 = (0, 𝑝, 0)𝑇 이며 아랫첨자 
1

2
과 L, R은 

각각 셀 경계면과 셀 경계면에서의 왼쪽과 오른쪽을 의미한다. 

셀 경계면에서의 마하수는 다음과 같이 정의된다. 
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 𝑚1
2
= 𝑀𝐿

+ +𝑀𝑅
− (30) 

 

�̅�𝐿𝑅
± 는 마하수 내삽 함수로 경계면에서의 마하수에 따라 다음과 

같다. 

 

(1) 𝑚1

2

= 𝑀𝐿
+ +𝑀𝑅

− ≥ 0, 

 
�̅�𝐿

+ = 𝑀𝐿
+ +𝑀𝑅

− ∙ [(1 − 𝑤) ∙ (1 + 𝑓𝑅) − 𝑓𝐿], 
�̅�𝑅

− = 𝑀𝑅
− ∙ 𝑤 ∙ (1 + 𝑓𝑅) 

(31) 

 

(2) 𝑚1

2

< 0, 

 
�̅�𝐿

+ = 𝑀𝐿
+ ∙ 𝑤 ∙ (1 + 𝑓𝐿) 

�̅�𝑅
− = 𝑀𝑅

− +𝑀𝐿
+ ∙ [(1 − 𝑤) ∙ (1 + 𝑓𝐿) − 𝑓𝑅] 

(32) 

 

여기서, 함수 𝑓와 𝑤는 압력가중 함수이다. 이 압력가중 함수들은 

다음과 같이 주어진다. 

 

 𝑤(𝑝𝐿 , 𝑝𝑅) = 1 −min (
𝑝𝐿
𝑝𝑅

,
𝑝𝑅
𝑝𝐿
)
3

 (33) 

 𝑓𝐿,𝑅 = (
𝑝𝐿,𝑅
𝑝𝑠

− 1) ×min(1,
min(𝑝1,𝐿, 𝑝1,𝑅 , 𝑝2,𝐿 , 𝑝2,𝑅)

min(𝑝𝐿 , 𝑝𝑅)
)

2

 (34) 

 

여기서, 𝑝𝑠 = 𝑃𝐿
+𝑝𝐿 + 𝑃𝑅

−𝑝𝑅 ≠ 0 이다. AUSMPW+ 기법의 분할 

마하수와 분할 압력은 다음과 같이 주어진다. 
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 𝑀± = {
±
1

4
(𝑀 ± 1)2, |𝑀| ≤ 1

1

2
(𝑀 ± |𝑀|), |𝑀| > 1

 (35) 

 𝑝± = {

1

4
(𝑀 ± 1)2(2 ∓ 𝑀), |𝑀| ≤ 1

1

2
(1 ± 𝑠𝑖𝑔𝑛(𝑀)), |𝑀| > 1

 (36) 

 

마하수는 다음과 같이 정의된다. 

 

 𝑀𝐿,𝑅 =
𝑈𝐿,𝑅
𝑐1
2

 (37) 

 

셀 경계면에서의 음속은 다음과 같다. 

 

 𝑐1
2
= min(

𝑐𝑠
2

𝑚𝑎𝑥(|𝑈𝐿|, 𝑐𝑠)
,

𝑐𝑠
2

𝑚𝑎𝑥(|𝑈𝑅|, 𝑐𝑠)
) (38) 

 𝑐𝑠 = √
2(𝛾 − 1)

(𝛾 + 1)𝐻𝑛𝑜𝑟𝑚𝑎𝑙
 (39) 

 𝐻𝑛𝑜𝑟𝑚𝑎𝑙 = 0.5 × (𝐻𝑡𝑜𝑡𝑎𝑙,𝐿 − 0.5 × 𝑉𝐿
2 +𝐻𝑡𝑜𝑡𝑎𝑙,𝑅 − 0.5 × 𝑉𝑅

2) (40) 

 

M-AUSMPW+ 기법은 부드러운 유동 영역에서의 수치점성을 

효과적으로 줄이기 위한 기법으로 AUSMPW+의 수치 플럭스를 다음과 

같이 수정하여 적용한다. 

 

 𝐅1
2
= �̅�

𝐿𝑐
1
2

+ 𝚽
𝐿,
1
2
+ �̅�

𝑅𝑐
1
2

− 𝚽
𝑅,
1
2
+ (𝑃𝐿

+𝐏𝐿 + 𝑃𝑅
−𝐏𝑅) (41) 

 

여기서 𝚽
𝐿,𝑅,

1

2

은 셀 경계면에서 수정된 convective 물리량이다. 
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Convective 물리량은 부드럽게 변하는 영역에만 수정되어 사용되어 

해의 정확성을 향상시킨다. 급격하게 변하는 영역에서는 안정성 문제 

때문에 AUSMPW+에서 사용된 convective 물리량을 그대로 사용한다. 
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제 3 장 연구 내용 
 

 

제 1 절 SAPAR를 이용한 궤적 해석 
 

초기 해석 결과 검증 

개선된 SAPAR를 검증하기 위해 Tauber et al.[14]의 Space 

Shuttle STS-5 미션의 데이터와 비교하는 과정을 거쳤다. 해석에는 

다음과 같은 Space Shuttle Columbia 호 형상을 사용하였다. 사용한 

형상의 모습과 정보는 다음 그림 13과 표 3에 나타나 있다. 

  

 

  

그림 13. Space Shuttle 형상 
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표 3. Space Shuttle 형상 정보 

길이(m) 너비(m) 높이(m) 

37.24 23.79 17.25 

질량(kg) 선두부 곡률반경(m) 

91,841 0.89 

 

재돌입 우주비행기의 주요 자세 제어 변수는 받음각과 뱅크각이다. 

받음각과 뱅크각에 대한 개념도를 그림 14에 나타냈다. 

 

 

재돌입 궤적 계산 초기 조건은 다음 표 4와 같이 주었다. 

 

표 4. 재돌입 궤적 계산 초기 조건 

고도(km) 위도(°N) 경도(°E) 비행경로각(°) 

120 -17.5 127.5 -1 

초기속력(m/s) 궤도경사각(°) 받음각(°) 뱅크각(°) 

7,450 80 40 0, 55 

그림 14. 받음각과 뱅크각[19] 
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먼저, Space Shuttle 뱅크각 0도일 때의 해석 결과는 다음 그림 15, 

16, 표 5와 같다. 

 

 

그림 16. 뱅크각 0도일 때의 Space Shuttle 

시간–고도/Heat Flux 그래프 

그림 15. 뱅크각 0도일 때의 Space Shuttle 

시간–고도/뱅크각 그래프 
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표 5. 문헌과의 데이터 비교(1) 

 최대 열전달량(MW/m2) 오차(%) 

비행 데이터[14] 0.34 - 

NASA 예측[14] 0.52 53 

예측 결과 0.73 121 

 

그림 15와 16의 결과 그래프를 확인했을 때, 낙하 고도 그래프가 

진동하는 개형을 확인할 수 있다. 이는 대기 밀도가 고도가 낮아짐에 

따라 급격히 높아지면서 양력이 매우 높아졌다가 고도 상승이 

이루어지면서 다시 양력이 낮아져 떨어지면서 생기는 bouncing effect 

때문이다. 또한, 이렇게 bouncing effect가 생기는 구간에서 열전달량이 

높게 예측됨을 확인할 수 있다. 

표 5의 최대 열전달량 예측 결과를 확인하면 비행 데이터와 약 

121%의 오차를 가지는 것으로 나타났으며, 심지어는 보수적으로 과대 

예측된 NASA의 예측 값보다도 큰 값으로 예측됨을 확인할 수 있다. 

또한, Tauber et al.의 연구에서는 연속적으로 변하는 Space Shuttle의 

뱅크각을 평균 55°로 두고 해석했지만 위의 결과는 뱅크각을 0°로 두고 

계산한 결과이다. 일반적으로는 뱅크각이 증가하면 같은 받음각 조건 

하에서 감속에 영향을 주는 항력 이외에 좌우 방향으로의 가속 성분이 

발생해 지구 중심방향 속도 성분의 감속 효과를 감소시켜 최대 

열전달량이 증가한다고 알려져 있다. 

Tauber et al.의 연구에서의 가정과 동일하게 뱅크각을 55 ° 로 

설정하여 해석을 진행한 결과는 다음과 같다. 
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이 때, 예측된 최대 열전달량은 약 1.13MW/m2로 알려진 바와 

같이 최대 열전달량이 뱅크각 0°에 비해 증가함을 확인할 수 있다. 

그림 17. 뱅크각 55도일 때의 Space Shuttle 

시간–고도/뱅크각 그래프 

그림 18. 뱅크각 55도일 때의 Space Shuttle 

시간–고도/Heat Flux 그래프 
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궤도경사각 변경을 통한 프로그램 검증 

SAPAR에서는 좌표변환을 통해 ECI 좌표계와 ECEF 좌표계, body 

fixed 좌표계까지 세 가지 좌표계를 오가며 해석을 수행한다. ECI 

좌표계와 ECEF 좌표계는 둘 모두 지구 질량 중심을 원점으로 하는 

구면 좌표계라는 공통점이 있다. 두 좌표계의 차이는 좌표계를 고정하는 

점에서 차이가 발생하는데 ECI 좌표계는 우주의 두 점을 고정하는 

좌표계이며, ECEF (Earth-Centered, Earth-Fixed) 좌표계는 지구 

상의 두 점을 고정하는 좌표계이다. 즉, 이 두 좌표계에서의 차이는 

지구와의 상대 운동을 고려여부의 차이이며 두 좌표계 사이에 

좌표변환이 이루어지면서 지구자전속도가 반영이 된다. 

앞선 해석에서는 궤도경사각을 80°로 설정하였으며, 이는 한국에서 

발사한 다수의 위성들이 태양동기궤도에 위치한 점을 고려하여 높은 

궤도경사각을 설정하였다. 지구 자전으로 인해 궤도경사각에 따라 

재돌입 시 대기에 대한 상대속도 성분이 변하게 되는데 일반적으로는 

궤도경사각이 클수록 비행체의 지구상대속도가 증가하게 된다. STS-5 

미션에서는 실제 Space Shuttle의 궤도경사각이 28.5 ° 라고 알려져 

있으며, 일반적인 Space Shuttle의 경우 궤도경사각은 20-60° 사이로 

설정한다[20]. 
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이 문헌에 따라 다음 표 6과 같이 궤도경사각을 수정하여 재돌입 

궤적 계산 초기 조건을 수정하여 해석을 다시 수행했다. 

 

표 6. 궤도경사각 조건이 바뀐 재돌입 궤적 해석 초기 조건 

고도(km) 위도(°N) 경도(°E) 비행경로각(°) 

120 -17.5 127.5 -1 

초기속력(m/s) 궤도경사각(°) 받음각(°) 뱅크각(°) 

7,450 28.5 40 0, 55 

 

먼저, 뱅크각 0도일 때의 결과는 다음과 같다. 

 

  

그림 19. 궤도경사각[21] 
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예측된 최대 열전달량은 0.39MW/m2로 이전 해석 결과에 비해 

상당히 낮아진 점을 알 수 있다. 이를 통해 궤도 경사각이 재돌입 궤적 

그림 20. 경사각 28.5도, 뱅크각 0도일 때의 Space Shuttle 

시간–고도/뱅크각 그래프 

그림 21. 경사각 28.5도, 뱅크각 0도일 때의 Space Shuttle 

시간–고도/Heat Flux 그래프 
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상에서 최대 열전달량을 낮추는 데 큰 영향을 미치는 변수임을 유추할 

수 있다. 

Tauber et al.의 연구와 마찬가지로 뱅크각 55 °로 설정해 해석한 

결과는 다음과 같다. 

 

그림 22. 경사각 28.5도, 뱅크각 55도일 때의 Space Shuttle 

시간–고도/뱅크각 그래프 

그림 23. 경사각 28.5도, 뱅크각 55도일 때의 Space Shuttle 

시간–고도/Heat Flux 그래프 
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표 7. 문헌과의 데이터 비교(2) 

 최대 열전달량(MW/m2) 오차(%) 

비행 데이터[14] 0.34 - 

NASA 예측[14] 0.52 53 

예측 결과 0.61 79 

 

뱅크각 0 ° 의 결과보다 증가한 값이지만 이전 해석에 비해서는 

합리적인 결과가 도출됨을 확인할 수 있다. 

 

 

표 7에서 예측 결과가 Tauber et al.의 예측 값과 차이가 나는 

이유로는 그림 24와 같이 예측 궤도의 차이로 인한 결과인 것으로 

보인다. 

 

 

 

 

그림 24. 문헌[14]과의 궤적 비교 
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특정 시간대에서의 뱅크각 변경 profile 적용 해석 

기존 해석은 받음각, 뱅크각이 초기 상태로 고정된 채 궤적 해석을 

수행하였다. 그러나 실제로 우주비행기는 뱅크각을 변화시키며 재돌입을 

하게 된다. 재돌입 시간에 따른 Space Shuttle의 일반적인 고도, 받음각, 

뱅크각 profile은 다음 그림 25와 같다. 

 

 

이를 참고하여 특정 시간대에서 뱅크각 변화를 반영할 수 있도록 

SAPAR를 개선해 해석을 수행했다. 해석 초기 조건은 다음 표 8과 

같다. 

 

표 8. 뱅크각 profile 반영 해석 초기 조건 

고도(km) 위도(°N) 경도(°E) 비행경로각(°) 

120 -17.5 127.5 -1 

초기속력(m/s) 궤도경사각(°) 받음각(°) 뱅크각(°) 

7,450 28.5 40 -60`~ 60 

 

해석 결과는 다음과 같다. 

그림 25. 재돌입 시간에 따른 일반적인 Space 

Shuttle의 고도, 받음각, 뱅크각 profile[22] 
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그림 26. 뱅크각 변화를 반영한 Space Shuttle 

시간–고도/뱅크각 그래프 

그림 27. 뱅크각 변화를 반영한 Space Shuttle 

시간–고도/Heat Flux 그래프 
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표 9. 문헌과의 데이터 비교(3) 

 최대 열전달량(MW/m2) 오차(%) 

비행 데이터[14] 0.34 - 

NASA 예측[14] 0.52 53 

예측 결과 0.51 50 

 

그 결과 앞선 해석에 비해서 상당히 합리적인 결과가 도출됨을 

확인할 수 있다. 

같은 방식으로 X-37B 형상에 대해서도 궤적 해석을 수행했다. 

해석에 사용한 형상 정보는 다음과 같다. 

 

 

 

표 10. X-37B 형상 정보 

길이(m) 너비(m) 높이(m) 

8.92 4.55 2.90 

질량(kg) 선두부 곡률반경(m) 

4,195 0.75 

그림 28. X-37B 형상 
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먼저 평균 뱅크각 6도로 고정시키고 궤적 해석을 수행한 결과는 

다음과 같다. 

 

표 11. X-37B 고정 뱅크각 궤적 해석 초기 조건 

고도(km) 위도(°N) 경도(°E) 비행경로각(°) 

120 -17.5 127.5 -1 

초기속력(m/s) 궤도경사각(°) 받음각(°) 뱅크각(°) 

7,450 28.5 40 6 

 

 

 

 

 

 

그림 29. 고정 뱅크각 6도의 X-37B 

시간–고도/뱅크각 그래프 
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이 때, 예측된 선두부 최대 열전달량은 약 0.40MW/m2이다. 

다음은 bouncing effect를 줄이게 하는 뱅크각 변화 profile을 

반영한 X-37B 궤적 해석 결과이다. 

 

표 12. 뱅크각 변화를 반영한 X-37B 궤적 해석 초기 조건 

고도(km) 위도(°N) 경도(°E) 비행경로각(°) 

120 -17.5 127.5 -1 

초기속력(m/s) 궤도경사각(°) 받음각(°) 뱅크각(°) 

7,450 28.5 40 -60 ~ 60 

 

 

 

 

 

그림 30. 고정 뱅크각 6도의 X-37B 

시간–고도/Heat Flux 그래프 
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이 때, 예측된 선두부 열전달량은 0.35MW/m2로 예측되었다. 

이처럼 뱅크각 설정에 따라 최대 열전달량 예측에 큰 차이를 보이는 

그림 31. 뱅크각 변화를 반영한 X-37B 

시간–고도/뱅크각 그래프 

그림 32. 뱅크각 변화를 반영한 X-37B 

시간–고도/Heat Flux 그래프 
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것을 알 수 있다. 그림 30과 32를 비교해보았을 때, 설정한 뱅크각 

profile의 평균 뱅크각을 구해 뱅크각을 고정시켰을 때의 궤적 해석 

결과와 뱅크각 변화를 반영한 결과의 전체적은 고도 변화 양상은 비슷한 

점을 확인할 수 있다. 그러나 고정 뱅크각의 결과에서는 고도의 

bouncing effect에 따라서 열전달량이 함께 진동하기 때문에 그 진동 

폭이 더해져 열전달량이 더 높게 예측되며 뱅크각의 변화 양상에 따라 

이러한 bouncing effect를 억제시켜 열전달량을 더 작게 줄일 수 있는 

궤적을 설계가 가능함을 확인할 수 있다. 
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제 2 절 CFD를 이용한 열전달량 분포 해석 
 

우주비행기 구조에 미치는 영향을 분석하기 위해서는 선두부 

열전달량 뿐만 아니라 형상 전체에 걸쳐 열전달량 분포를 알아낼 필요가 

있다. 앞서 살펴본 SAPAR 선두부 최대 열전달량 예측 값을 바탕으로, 

CFD 해석을 진행할 유동 조건들을 도출할 수 있다. SAPAR에서 얻을 

수 있는 조건들로는 마하수, 지구상대속도, 고도, 대기밀도, 대기온도, 

대기압, 받음각, 뱅크각 등의 정보를 얻을 수 있다. 

 

Space Shuttle 해석 

해석 정보들을 다음의 그림과 표에 나타냈다. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

그림 33. Space Shuttle SAPAR 결과 그래프 중 해석 시점 
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표 13. Space Shuttle CFD 해석조건 

격자 점 7,136,170개 

지배방정식 5 화학종 비평형 Navier-Stokes Equation 

공간차분법 M-AUSMPW+ & 3rd order MLP 

경계 조건 
Constant Wall Temperature & Pressure Outflow 

Boundary Condition 

 

 

표 14. Space Shuttle 해석 유동 조건 

고도 (km) 71.3978 (𝑞∞ = 3330.32Pa) 

𝑀∞ 23.7657 

𝑝∞ (Pa) 4.21282 

𝜌∞ (kg/m3) 0.000068 

𝑇∞ (K) 215.757 

AoA (°) 40 

Bank Angle (°) -50 

 

해석 결과는 다음과 같다. 
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그림 34. Space Shuttle Pressure – Cp Contour 

그림 35. Space Shuttle T – Heat Flux Contour 
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열전달량 해석 결과, 선두부는 0.12 – 0.14MW/m2, 날개 leading 

edge는 0.11 – 0.13MW/m2, 그리고 수직 미익 부분에서 0.28 – 

0.48MW/m2 정도의 열전달량 값이 예측되었다. Tauber et al.의 

연구에서의 STS-5 선두부 열전달량 비행 데이터에 비해서는 작은 

값이 예측되었지만 현재 이 CFD 해석에서는 벽면 화학 촉매 반응이 

고려되지 않은 non-catalytic 조건 해석이기 때문에 이는 합리적인 

값으로 볼 수 있다. 

열전달량 분포 예측 결과를 살펴보았을 때, 선두부 뿐만 아니라 

leading edge나 수직미익 등, 유동에 직접 부딪히면서 곡률 반경이 작은 

부분에서 역시 높은 열전달량이 예측되었다. 이러한 부분에는 높은 

열전달량을 견디는 열차폐소재를 배치시킬 필요가 있으므로 열전달량 

분포 예측의 중요성을 확인할 수 있다. 

수직미익 부분에서 높게 예측된 열전달량은 선두부에서 예측된 

열전달량에 비해 매우 높은 값으로 예측되었는데, 이는 충격파 간섭에 

의해 열전달량이 높게 예측된 결과일 가능성이 있다. 충격파 간섭을 

확인하기 위해 해당 점의 위치를 중심으로 세 단면에서의 열 분포를 

확인해보았다. 

 

 

그림 36을 보았을 때, 먼저 유동과 만나 발생한 충격파들이 

후류에서 새롭게 발달하는 충격파 및 경계층과 간섭할 수 있음을 확인할 

그림 36. Space Shuttle 세 단면에서의 충격파 발달 양상 
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수 있다. 외부의 충격파와 새롭게 발달한 경계층이 만나 간섭이 일어날 

경우, 경계층이 국소적으로 분리됐다가 재부착이 되면서 높은 

열전달량이 발달할 수 있다. 

 

 

X-37B 해석 

해석 정보들을 다음의 그림과 표에 나타냈다. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

표 15. X-37B CFD 해석조건 

격자 점 4,467,733개 

지배방정식 5 화학종 비평형 Navier-Stokes Equation 

공간차분법 M-AUSMPW+ & 3rd order MLP 

경계 조건 
Constant Wall Temperature & Pressure Outflow 

Boundary Condition 

그림 37. X-37B SAPAR 결과 그래프 중 해석 시점 
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표 16. X-37B 해석 유동 조건 

고도 (km) 73.7978 (𝑞∞ = 1961.48Pa) 

𝑀∞ 21.9657 

𝑝∞ (Pa) 2.89208 

𝜌∞ (kg/m3) 0.000048 

𝑇∞ (K) 210.749 

AoA (°) 40 

Bank Angle (°) 0 

 

해석 결과는 다음과 같다. 
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그림 38. X-37B Pressure – Cp Contour 

그림 39. X-37B T – Heat Flux Contour 
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열전달량 해석 결과, 선두부는 0.15 – 0.16MW/m2, 날개 leading 

edge는 0.35 – 0.36MW/m2 정도의 열전달량 값이 예측되었다. 이 역시 

non-catalytic 조건 해석이기 때문에 실제 finite catalytic 조건이 

고려되었을 때는 이보다 큰 열전달량을 가질 것으로 추측된다. 날개 

leading edge 부분이 선두부 열전달량보다 다소 크게 예측이 되었는데 

이 역시 충격파 간섭 현상을 생각해볼 수 있다. 

 

 

그림 40을 확인해 보았을 때, 선두부나 배면 stagnation point에서 

발달한 궁형 충격파가 날개 leading edge와의 간섭을 일으켜 높은 

열전달량을 나타낼 수 있음을 확인할 수 있다. 

 

  

그림 40. X-37B 세 단면에서의 충격파 발달 양상 
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제 4 장 결론 및 향후 과제 
 

 

본 논문에서는 생존성 분석 프로그램의 일종인 SAPAR를 개선시켜 

modified Newtonian method를 이용하여 우주비행기와 같은 복잡한 

형상에 대한 공력 계산을 적은 계산 비용으로 가능하게 했으며, 

근사식을 이용하여 선두부 최대 열전달량을 예측할 수 있도록 하였다. 

또한, 뱅크각 자세 변화를 반영한 궤적 계산이 가능하도록 하는 기능을 

넣어 우주비행기 뱅크각 변화가 궤적설계에 미치는 영향을 분석하였다. 

뱅크각의 변화는 유효 양력과 항력을 변화시켜 궤적 상의 열전달량 

크기를 조절할 수 있게 한다. 자세를 고정시키고 재돌입하는 궤적 

상에서는 bouncing point에서 보통 열전달량 peak가 발생하는데 

뱅크각의 변화를 적절히 주어 이 peak를 낮출 수 있다. 

또한, SAPAR를 통해 예측된 최대 열전달량이 발생하는 구간의 

유동 조건들을 얻어내 CFD 해석을 수행하였고 열전달량 분포를 

예측하였다. 그 결과, 선두부 열전달량 뿐만 아니라 날개 leading edge, 

미익 등에서도 열전달량이 높게 나타날 수 있음을 확인하였다. 이처럼 

궤적 해석에서는 선두부 열전달량만을 일반적으로 해석하지만, 소재 

특성을 고려하기 위해서는 보다 정확한 CFD 해석의 필요성을 

확인하였다. 

궤적 해석과 열전달량 해석 연구에는 추가적으로 수행해야 할 

과제들이 아직 많이 남아 있다. 궤적 해석과 관련해서는 연속적인 

받음각 변화의 영향을 뱅크각의 변화와 함께 고려하는 연구가 추가로 

수행되어야 할 것이며, 최적화 기법을 이용해 보다 최적의 궤적을 

도출해내는 연구가 추가로 수행되어야 할 필요가 있다. 

열전달량 해석과 관련해서는 CFD 결과의 안정성을 뒷받침해줄 수 
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있는 결과들이 추가로 필요할 것이며, 벽면 화학 반응을 고려한 

열전달량 해석이 가능하도록 추가 연구가 수행되어야 할 것이다. 벽면 

화학 반응 고려 여부에 따라 벽면 열전달량이 크게는 수 배 차이가 날 

수 있기 때문에 이는 정확한 열전달량 분포 예측을 위해 꼭 필요한 

부분이다. 또한 본 논문에서는 최대 열전달량이 발생하는 한 구간에 

대해서만 유동 해석을 수행하였지만 우주비행기의 자세 변화에 따라 

열전달량 분포 정도가 연속적으로 달라지기 때문에 효율적인 열차폐소재 

배치를 위해서는 더욱 다양한 궤적 지점에서의 유동 해석들이 추가로 

수행되어야 할 필요가 있다. 
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Abstract 

Numerical Study on Optimal 

Trajectory and Heat Flux 

Analysis of Re-Entering 

Spacecraft 
 

Dohoon Kim 
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Seoul National University 
 

This paper deals with the literature investigation related to 

the re-entry trajectory optimization studies and an analysis process 

was established based on that investigations. To design the thermal 

protection system, three steps of analysis procedures should be 

performed: trajectory analysis, aeroheating analysis, and structural 

thermal analysis. Based on this process, the optimal trajectory was 

derived using the survivability analysis program, and a specific 

analysis point was selected to analyze the heat flux distribution 

through CFD analysis. In general, trajectory optimization studies 

perform trajectory optimization with only the heat flux amount at the 

nose of the spaceplane as the objective function. However, to deploy 

thermal protection materials efficiently, it is necessary to analyze the 

heat flux distribution over the entire spaceplane shape. 

SAPAR was used as a survivability analysis program, and the 

modified Newtonian method was applied to perform the aerodynamic 

analysis using a small computational cost for an arbitrary spaceplane 
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shape. Also, to predict the nose heat flux amount it uses the 

approximate equation. SAPAR was improved to reflect changes in 

bank angles, and the effect of bank angles on trajectory design was 

analyzed. After deriving SAPAR results for the Space Shuttle and X-

37B shapes, CFD analysis was performed. It was confirmed that high 

heat flux concentration can occur on the leading edge of the wing, tail, 

etc. These phenomena can occur for shock-wave/boundary-layer 

interactions. 

 

Keywords : Hypersonic Flow, Numerical Analysis, Optimum 

Trajectory, Spaceplane, Re-Entry, Thermal Protection System 
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