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ABSTRACT

Passive control of the shock wave/turbulent boundary-layer interaction utilizing

slotted plates and a porous plate over a cavity has been carried out. Effect of various

slot configurations on the characteristics of the interaction has been observed.

Pitot/wall surface pressure distributions and flow visualizations including Schlieren

images, kerosene-lampblack tracings and interference fringe patterns over a thin

oil-film have been obtained at the downstream of the shock interactions. For the

streamwise-slot configuration, a local higher pitot pressure was noticed at the

downstream of the interaction as compared with the case of no control, however, not

much improvement in pitot pressure was observed for the spanwise-slot configuration.

초 록

슬롯과 다공판을 이용한 충격파와 난류 경계층 간섭유동의 피동제어에 관한 연구가 수

행되었다. 슬롯의 다양한 형상 변화가 간섭유동에 미치는 영향이 관찰되었으며, 이를 위

하여 간섭유동 후방에서 피토/벽압력 분포 및 쉴리렌, 유맥선, 오일막 간섭 줄무늬 형상

과 같은 유동가시화 결과 등이 얻어졌다. 유동방향의 슬롯의 경우 간섭유동 후방에서 제

어되지 않은 경우와 비교하여 보다 높은 피토압력이 국소적으로 관찰되었으나, 폭방향 슬

롯제어는 전체적으로 제어되지 않은 경우에 비하여 피토압력 크기에서 큰 장점을 보이지

않았다.
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I. 서 론

초음속 유동에서 발생하는 충격파와 경계층의

간섭현상은 유동의 역압력 구배에 의한 강한 박

리현상을 수반하게 되는데, 이러한 박리현상은

천음속 비행체 날개에서의 항력증가를 동반하

고, 고속엔진 입구에서의 유동 불균일과 전압감

소를 동반하는 등 비행체 효율을 크게 저하시킬

수 있다. 최근 이러한 비행체의 효율저하를 개

선하기 위한 충격파 간섭유동 제어에 관한 많은

연구가 수행되고 있으며, Settles 등[1]은 이러한

충격파와 경계층의 간섭유동에 관한 과거 실험

및 이론결과를 자세히 소개한 바 있다. 일반적
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으로 경계층에 분출이나 흡입 등을 적용하는 능

동제어[2]는 비행체의 전반적인 항력과 무게를

증가시키는 단점이 있어, 이러한 능동제어의 단

점을 보완할 수 있는 플랩(flap), 슬롯(slot), 다

공판(porous plate)등을 이용한 피동제어에 관한

연구가 최근 관련분야의 추세이다[3,4].

미국 일리노이 대학에서 Hafenrichter 등[5]과

Lee 등[6]은 공탄성 플랩을 이용한 수직충격파

와 경계층 간섭유동 제어에서 전압보상 및 간섭

유동 후방 전단응력 변화에 관한 연구를 진행시

킨 바 있고, 영국 캠브리지 대학에서는 유동방

향에 나란한 슬롯후방에서 발생하는 와류구조로

인하여 천음속에서의 수직충격파와 경계층 간섭

유동에서 나타나는 박리강도를 줄일 수 있다는

연구결과를 발표한 바 있다[7,8]. 또한 Srinivasan

등[9]은 앞서 언급한 여러 가지 피동제어장치의

제어특성을 비교하여 유동방향 슬롯을 이용한

제어방법이 과거 일반적인 다공판에 비하여 효

과적이라는 결론을 얻은 바 있다.

천음속 비행체 날개에서 발생하는 수직충격파

뿐만 아니라, 초음속 엔진입구에서 발생하는 경

사충격파에 의한 간섭유동 제어에 관한 연구도

일부 진행되고 있다. Wood 등[10]과 Mcllwain

등은[11] 경사충격파와 경계층 간섭유동에 플랩

이 미치는 영향에 관하여 수치적으로 계산한 바

있고, Gefroh 등은 공탄성 플랩을 이용한 경사

충격파와 경계층 간섭유동 제어에 관한 수치 및

실험적 연구를 수행하여 간섭유동 후방에서 경

계층 두께감소와 전압회복의 증가를 관찰한 바

있다[12,13].

일반적으로 이러한 충격파 간섭유동의 특성은

다양한 유동 파라미터에 매우 민감하게 반응하

며, 따라서 본 연구에서는 이러한 다양한 피동

제어장치가 마하수 2.4에서 발생하는 경사충격

파 간섭유동 특성에 미치는 영향에 관하여 비교

연구 하였다. 플랩제어 방식 대신 슬롯제어를

채택하였으며, 특히 유동방향 슬롯 이외에도 기

존 연구에서는 사용되지 않았던 폭 방향 슬롯을

이용한 제어에 관한 연구가 추가로 수행되었으

며, 비교를 위하여 기존의 다공판 제어의 특성

도 같이 관찰되었다. 이를 위하여 간섭유동 후

방에서 나타나는 유동의 가시화와 피토압력 및

벽압력 분포에 관한 관찰이 이루어졌다.

Ⅱ. 실험장치 및 방법

2.1 초음속 풍동 시험부와 모델

본 연구에서 사용한 한국항공대학교 초음속

Fig. 1. Schematic diagram of the test section

풍동의 시험부에서의 마하수는 2.4이며, 시험부

의 단면적은 30 mm × 35 mm이다. 실험이 진

행되는 동안 정체실의 전압( P 0)과 전온은 각각

425.6(±2.5%) kPa, 280~290 K 범위에서 일정하

게 유지되었다. 이때 나타나는 시험부에서의 단

위길이 당 레이놀즈수는 약 5.6 ×10 7이다.

Fig. 1은 본 연구에 사용된 풍동 시험부에 설

치된 충격파 발생기(shock generator), 공동부

(cavity), 제어판(control plate), 정압 측정위치

그리고 비점성 경사충격파의 반사구조를 개략적

으로 나타내고 있다. 본 실험에서 사용한 충격

파 발생기(쐐기)의 각도는 13°이고 마하수 2.4의

유동에서 약 36°의 경사충격파가 쐐기전연에서

발생된다. 이때 비점성 경사충격파가 시험부 바

닥면에 부딪히는 지점을 유동방향 좌표 x=0으로

정하였다.

2.2 제어슬롯의 구조

Fig. 2는 본 연구에서 사용한 피동제어장치인

슬롯판과 다공판, 그리고 공동부의 형상을 나타

내고 있다. 연구에 응용된 네 개의 슬롯판은 각

각 3, 5 개의 폭방향 그리고 유동방향의 슬롯(폭

1 mm)이 배치되어 있으며, 비교를 위하여 약

9%의 다공도(porosity)를 갖는 다공판이 추가로

실험되었다. 이때 슬롯의 폭 크기는 간섭유동

전방(x=-25 mm)에서 관찰된 경계층의 두께(약 2

mm)의 반으로 설정하였고, 다공판의 구멍크기

는 경계층 두께 크기와 비슷하면서도 과거 연구

와의 비교가 용이하도록 설정되었다.

공동부 상부에 위치한 이러한 제어판들을 이

용한 충격파 간섭유동의 피동제어의 원리는 다

음과 같다. 즉 제어판 상단에 경사충격파가 부

딪힐 때 나타나는 경사충격파 전후방 사이의 압

력차와 제어판 하단의 공동부에서의 압력크기

(일반적으로 충격파 전후방 압력의 평균)의 차이

로 인하여 슬롯이나 다공판 구멍을 통하는 유동

재순환이 나타난다. 이러한 유동재순환은 제어



20 장성하․이 열 韓國航空宇宙學會誌

Fig. 2. Schematic diagram of the control plates
and cavity

판 전반 경계층에 분출(blowing)을, 제어판 후반

경계층에 흡입(bleeding)유동을 동시에 만들어

내는 동시에, 전체적인 충격파의 구조변화를 유

도하여 경계층 박리강도의 감소와 후방 전압의

크기 증가를 유도할 수 있다. 본 연구에서는

Fig. 2에 도시되어 있는 다양한 슬롯판과 다공판

이 충격파 간섭유동의 후방에 미치는 영향이 평

가되었다.

2.3 압력측정 및 유동가시화

시험부 바닥면의 중앙선(폭 방향 좌표 z=0)을

따라 12개의 위치에서 벽면 정압( P ) 분포가 측

정되었으며, 정압 측정위치는 Fig. 1에 도시되어

있다. 이때 공동부 바로 전방에서는 풍동 체결

을 위한 볼트가 존재하여 정압구멍이 위치하지

않고 있다. 벽면 압력이외에 간섭유동 후방(x=17

mm)에서 벽면 수직방향(y)으로 피토압력

( P pitot) 변화가 측정되었다(Fig. 1 참조). 피토압

력 측정은 마이크로 이송장치에 연결된 경계층

측정용 피토관을 이용하여 y = 0.45 mm ~

17.45 mm의 구간에서 수행되었다.

또한 다양한 유동가시화 기법이 본 연구에 활

용되었다. 두 개의 쉴리렌 거울(직경 125 mm,

초점거리=1000 mm)과 두 개의 광학거울을 사용

한 변형된 Z-형태 쉴리렌 장치를 이용하여, 충

격파와 경계층의 간섭유동에 대한 쉴리렌 유동

가시화가 이루어졌다. 순간광원(Xenon Model 457

micropulser, 펄스지속 1 ~ 10 micro-second)과

CCD 카메라(pulnix, TMC-74)를 통하여 촬영된

영상은 카메라에 연결된 컴퓨터를 통하여 처리,

저장되었다. 또한 등유-흑색안료를 이용한 측정

표면에서의 유맥선 관찰, 그리고 1000 cs의 실리

콘 오일을 이용한 간섭유동 후방영역에서의 정

성적인 표면전단응력 분포에 관한 관찰[14]이 추

가로 수행되었다.

또한 본 연구에서 얻어진 실험결과의 비교

및 분석을 위하여, 제어장치가 없는 평판(solid

wall)에 부딪치는 이차원 경사충격파와 경계층

간섭유동의 수치해석이 동시에 수행되었다. 수

치해석을 위한 계산격자의 수는 약 60,000 개이

고 난류모델은 k-ε 모델을 사용하였으며, 격자

하부 평판에서의 첫 번째 격자점이 y
+
∼1이 되

도록 하였다. 또한 수치해석의 모든 경계조건은

실험조건과 동일하게 입력되었다.

Ⅲ. 결과 및 고찰

3.1 유동가시화

다음 Fig. 3에는 제어 구조물(슬롯판)이 사용

되지 않은 평판의 경우와 슬롯판 및 다공판을

이용한 간섭유동 제어의 경우에 얻어진 몇 가지

대표적인 쉴리렌 유동가시화 결과가 나타나 있

다. 이때 유동방향은 왼쪽에서 오른쪽이며, 그림

에 나타난 검은색 점은 가로/세로방향으로 10

mm 간격의 위치를 표시한 것이다. 제어장치가

설치되지 않은 평판의 경우(Fig. 3-a) 충격파가

바닥에 부딪치면서 바닥면 경계층이 박리되고,

이로 인한 경계층 두께증가와 함께 박리영역 앞

전에서는 반사충격파가 발생하게 된다. 박리영

역 상부와 경사충격파가 부딪치는 지점 후방에

는 팽창파가 나타나는데(Fig. 3-b 참조), 이러한

팽창파의 영향으로 박리영역의 두께가 후방으로

감소하고 있다. 이로 인하여 박리영역 상부에서

의 유동방향이 아래로 휘어지면서 박리구조 후

방으로 다시 압축파가 발생하는 것을 볼 수 있

다.

제어장치를 적용한 경우의 쉴리렌 영상(Fig.

3-b,c,d)의 전체적인 형태는 제어되지 않은 평판

에서의 경우와 큰 차이를 보이지는 않으나, 제

어된 유동의 경우 경계층의 박리시작점이 유동

재순환에 의하여 제어되지 않은 경우보다 유동

전방으로 이동하고, 박리점 근처에서 반사충격파

의 구조가 두세 개의 약한 경사충격파(multiple

shocks)가 합쳐져 나타나는 것을 볼 수 있다. 이



第 34 卷 第 12 號, 2006. 12 슬롯 형상이 경사충격파 간섭유동의 피동제어에 미치는 영향에 관한 연구 21

incident shock

shock generator reflected shock

separation bubble
cavity compression

wave

expansion wave

(a) Solid wall (b) 3-streamwise slot

(c) 3-spanwise slot (d) Porous plate

Fig. 3. Schlieren pictures

separation due to side wall

incident shock

separation reattachment

separation bubble

side

wall

(a) Solid wall (b) 3-streamwise slot

Fig. 4. Kerosene-lampblack streakline patterns

러한 다수의 경사충격파가 합쳐져 나타날 때 충

격파를 지나면서 동반되는 전압감소의 폭이 작

아질 수 있다. Fig. 3에서 반사충격파의 각도는

제어된 경우가 제어되지 않은 경우에 비하여 약

간(약 1~2도) 커지고, 특히 폭 방향 슬롯판이 적

용된 경우((Fig. 3-c) 경계층의 박리영역의 크기

가 다른 경우들에 비하여 약간 작아지는 것을

볼 수 있지만 그 차이는 매우 미미하다.

다음 Fig. 4는 등유-흑색안료 혼합물을 이용하

여 얻어진 슬롯판 표면에서의 유맥선 가시화 결

과를 나타내고 있다. 이때 자유유동 방향은 왼

쪽에서 오른쪽이며, 풍동 시험부의 측면 벽에서

나타나는 유맥선의 형태가 같이 제시되어 있다.

Figure 4-a의 경우는 제어장치가 설치되지 않은

평판의 경우에 나타나는 유맥선을 보여주고 있

는데, 이때 평판 위의 경계층은 경사충격파가

부딪치면서 박리되고 있다. 이러한 평판 위 박

리 구조는 측면 벽에서의 경계층 박리구조가 연

관되어 있어 이러한 간섭유동이 복잡한 3차원

특성을 가지고 있음을 알 수 있다. Fig. 4-b에서

는 유동방향 슬롯제어의 경우인데, 전방에서 박

리된 유동이 슬롯 중간지점에서 공동부 내부로

흡입되고 있음을 볼 수 있다. 일반적으로 이때

슬롯 전연으로부터 한 쌍의 유동방향 와류가 발

생하는데, 본 유맥선 관찰에서는 협소한 측정부

위와 슬롯판을 고정시키는 볼트의 존재로 인하

bleeding

separation line

side

wall
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Fig. 5. Oil-surface fringe patterns

여 그러한 유동구조를 관찰하기에는 어려움이

있었다.

간섭후방 유동의 표면 전단력으로 인하여 표

면에 얇게 바른 실리콘 오일(Dow Corning, 1000

cs)의 두께가 얇아지는 경향을 가시화함으로서

간섭유동 후방 전단응력의 정성적 분포를 관찰

하는 실험이 진행되었다. Figure 5에는 간섭유동

후방에서 나타나는 오일막의 간섭 줄무늬가 나

타나 있는데, 이때 오일막 전연은 x=17 mm에

위치하고 있다. Fig. 5-a에서는 제어장치가 없는

평판에서의 오일막 간섭영상을 보여주고 있다.

여기서 오일막 간섭 줄무늬는 중심축(z=0)에 대

하여 거의 대칭을 이루지만 중앙에서의 줄무늬

간격이 측면 근처에 비하여 크게 나타나는 것을

볼 수 있어, 측면에서 생기는 경계층의 박리영향

을 확인할 수 있다. 유동방향 3-슬롯제어의 경우

(Fig. 5-b)에는, 슬롯 바로 후방에서 간섭줄무늬의

간격이 커지고 이에 따라 슬롯 후방으로 국소적

인 표면전단응력 증가가 있음을 알 수 있다. 이

러한 국소적인 전단응력의 증가는 슬롯에서 발

생하는 와류[7,8]의 영향으로 판단되며, 이러한

특성이 후방 전압크기의 증가로 나타날 수 있다.

3.2 압력측정

Figure 6은 시험부 중심선상(z=0)에서 측정된

벽압력 변화를 나타내고 있다. 이때 측정된 벽

압력은 P0/[P0/P]avg로 무차원화 되어 표시되고

있으며, 여기서 [P0/P]avg는 충격파 전방 네 지점

에서의 P0/P값을 평균한 것이다. 제어되지 않은

경우의 벽면 압력은 충격파 충돌전방에서 거의

일정하게 유지되다가 경사충격파가 충돌하면서

증가하고 후방으로 가면서 갑자기 감소하고 있

다. 이렇듯 후방으로 벽 압력이 감소하는 이유

를 밝히기 위하여 제어되지 않은 경우의 실험결

과를 앞서 동일한 조건에 대하여 수행된 이차원

수치해석(제어되지 않은 충격파의 평판 충돌) 결

과(Fig. 6에서 실선)와 비교하였다. 그 결과 후방

벽면 압력감소는 상부에 설치된 쐐기 후방에서

발생한 팽창파에 의한 것으로 나타났다.

Fig. 6. Comparison of wall pressures

Fig. 7. Comparison of pitot pressures

Figure 6에서, 공동부에서의 압력은 슬롯판

종류에 큰 관계없이 충격파 전후방 압력의 평균

값 근처에서 일정하게 유지되고 있음을 알 수

있다. 또한 반사충격파 바로 후방에서는 슬롯제

어 경우의 벽압력이 제어되지 않은 경우(solid

wall)보다 높게 나타나나, 이러한 효과는 좀더

후방으로 가면서 약해지는 것을 관찰할 수 있다.

다음 Fig. 7은 다양한 제어방식에 따른 충격

파 충돌 후방(x=17 mm) 중앙에서 측정된 피토

압력의 y-방향 변화를 비교하고 있다. 여기서 피

토압력(Ppitot)은 유동전압(P0)에 대하여 무차원화

되었으며, 제어되지 않은 평판 경계층과 충격파

간섭유동에 대한 수치해석 결과가 실선으로 비

교되어 있다. 이때 수치해석의 피토압력은 수치

해석 결과를 Rayleigh pitot tube 공식을 이용하

여 환산되어 얻어졌으며, 그 결과 실험결과와

수치해석결과는 최대 약 15%의 오차범위 내에

서 비슷한 경향을 보이고 있다. 이러한 오차의

크기는, 앞서 Fig. 6의 결과와 함께, 이차원 수치

해석결과가 본 실험에서 얻어진 유동구조를
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비교적 올바르게 모사하고 있음을 나타낸다. 실

험 및 수치해석 결과에서 피토압력은 제어의 종

류와 큰 상관없이 경계층(y=약 3 mm) 이후 y

증가에 따라 서서히 감소하다가 y= 약 11 mm

이후부터는 거의 일정하게 유지되고 있다. 3

mm<y<11 mm 구간에서 피토압력이 y 증가에

따라 감소하는 이유는 수치해석의 결과를 이용

하여 분석이 가능하다. 즉 수치해석 결과 이 구

간에서의 유동전압은 거의 일정한데 비하여 쐐

기끝단에서 발생하는 팽창파의 영향으로 마하수

가 y에 따라 증가하고 그 결과 피토압력이 낮아

지는 것으로 나타났다. 또한 y>11 mm인 구간에

서 피토압력이 거의 일정한 이유는 이 구간에서

는 쐐기 후방의 팽창파 영향이 더 이상 미치지

않기 때문이다.

Figure 7의 결과 전체적으로 간섭유동 후방에

서 경계층의 두께는 약 y=3 mm 정도로 제어방

식에 따라 큰 변화를 보이고 있지 않다. 그러나

전체적으로 유동방향의 슬롯제어가 과거 많이

응용된 다공판 보다 간섭유동 후방에서의 피토

압력이 크게 나타나는 것을 알 수 있다. 일부

구간에서(3 mm<y<11 mm) 다공판은 제어되지

않은 경우보다 오히려 피토압력이 작게 나타났

다. 특히 벽면 근처에서의 피토압력은 유동방향

슬롯의 경우에서 제어되지 않은 평판의 경우보

다 높게 나타나고 이러한 경향은 경계층 밖 3

mm<y<11 mm 구간에서도 유지되고 있다. 이렇

게 유동방향 슬롯의 경우 벽면 가까이에서의 피

토압력이 크게 나타나는 것은 본 연구의 Fig.

5-b에서 제시된 슬롯 바로 후방에서의 전단응력

증가와도 일치하고 있다.

일부 좁은 구간(5 mm<y<8 mm)을 제외하고

는 폭 방향 슬롯제어는 전체적으로 제어되지 않

은 경우에 비하여 피토압력 크기에서 큰 장점을

보이고 있지 않다. 또한 다공판을 포함하여 모

든 슬롯제어 방식은 벽면에서 멀어진 y>11 mm

구간에서는 제어되지 않은 경우에 비하여 오히

려 낮은 피토압력을 보이고 있다. 이러한 원인

으로는 앞서 Fig. 3에서 나타났듯이 제어된 경우

의 반사충격파의 각도가 약간 커지고 이에 따라

비점성 구간의 반사충격파의 강도가 커진 현상

이 일부 관련되어 있는 것으로 판단된다. 그러

나 이러한 충격파 간섭 후방유동 특성은 본질적

으로 3차원 특성이 강하고 유동의 폭 방향 변화

가 클 것으로 판단되며, 보다 올바른 결론도출

을 위하여 향후 이러한 유동의 3차원 특성에 관

한 연구가 필요하다.

Ⅳ. 결 론

다양한 슬롯구조와 다공판이 마하수 2.4, 충격

파각 36°의 조건에서 발생한 경사충격파와 경계

층의 간섭유동 제어에 미치는 영향이 유동가시

화와 압력측정을 통하여 관찰되었다. 본 연구의

조건에서, 과거 일반적으로 쓰이던 다공판은

제어되지 않은 평판과 충격파 간섭유동 경우보

다 오히려 국소적으로 피토압력이 낮게 나타났

다. 유동방향 슬롯의 경우 간섭유동 후방에서

제어되지 않은 경우와 비교하여 보다 높은 피토

압력이 국소적으로 관찰되었으며, 이러한 결과

는 실리콘 오일을 이용한 표면유동가시화의 결

과와 일치하고 있다. 그러나 이러한 유동방향

슬롯제어는 벽면에서 어느 정도 떨어진 구간에

서는 그 효과가 미미하였다. 또한 일부 좁은 구

간을 제외하고는 폭 방향 슬롯제어는 전체적으

로 제어되지 않은 경우에 비하여 피토압력 크기

에서 큰 장점을 보이지 않았다.
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