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ABSTRACT

In order to enhance the aircraft survivability, infrared signatures emitted by engine parts

should be diminished. For its reduction it is necessary for the rear fuselage temperature to

be decreased. In this study, numerical modeling of flow fields and heat transfer of nozzle is

performed and its temperature distribution along each component wall is predicted. The

effects of material characteristics and shape of nozzle wall and radiation shield on the heat

transfer are also investigated. Through this numerical analysis, design parameters related to

the susceptibility of aircraft are examined.

초 록

항공기의 생존성 향상을 위해서는 추진기관에서 방사되는 적외선 신호를 감소시켜야 하

며 이를 위해서는 후방동체의 온도 저감이 필요하다. 본 논문에서는 후방동체 내/외부의

유동 및 열전달 현상을 파악하여 각 벽면의 온도 분포를 살펴보았고 노즐 벽면의 재질 특

성 및 형상, 복사 차폐막의 유무가 열전달에 미치는 영향을 확인하였다. 이를 통해 항공기

의 피탐지성을 낮출 수 있는 설계 조건을 확인하였다.
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Ⅰ. 서 론

기술 수준에 의해 그 우위가 결정되는 현대

전장 환경에서 항공기의 생존성(survivability)은

점차 중요한 요인으로 부각되고 있다. 항공기 개

발단계에서부터 스텔스 기능에 대한 관심이 집중

조명되고 있으며 적군의 미사일이나 탐지 장치에

의한 추격과 관련하여 피탐지성(susceptibility)

문제의 중요성이 높아지고 있다. 육안이나 소리

에 의한 1차적인 탐지 외에 적외선(infrared, IR)

신호나 레이더에 의한 탐지를 통해 항공기의 생

존성이 위협받게 되는데, 이런 신호를 탐지해내

는 장치 기술 역시 더욱 정교하고 다양하게 개발

되고 있어 신호 저감 기술 개발이 절실히 요구되

는 실정이다. 최근 전략적 상황에서 열 감지 미

사일에 의한 항공기의 손실이 증가하고 있어 IR

신호 해석을 통한 항공기 생존성 향상은 매우 중

요한 과제라 할 수 있다. 이에 따라 선진국을 중
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Fig. 1. Schematic of rear fuselage and problem description

심으로 생존성 및 피탐지성 관련 연구가 활발하

게 진행되고 있지만
(1,2)

국방 문제와 관련된 사항

이기에 해외로의 기술 유출이 철저하게 통제되고

있는 상황이다. 국내에서도 기술 개발의 중요성

을 인식하고 관련 연구가 점차적으로 늘어나고

있다
(3)

.

항공기 후방동체에서 방사되는 높은 수준의

IR 신호는 IR 탐지기의 좋은 표적이 되기 때문에

이를 감소시키는 것은 항공기 생존성 향상을 위

해 필수적이다. IR 신호는 온도의 함수이기 때문

에 후방동체의 온도 분포를 파악함으로써 방사되

는 IR 신호를 예측할 수 있다. 이를 위해 노즐

내부 및 외부의 온도를 정확하게 예측하는 연구

가 선행되어야 하며 그 결과를 바탕으로 후방동

체의 온도를 저감시킬 수 있는 방법이 제시되어

야 한다.

본 논문에서는 노즐 유동 해석을 통해 후방동

체 온도 저감을 위한 변수를 알아보고자 하였다.

노즐과 그 주위를 둘러싸고 있는 케이싱으로 구

성된 후방동체 내부 및 외부의 유동장을 해석하

고 그 결과 나타나는 각 벽면의 온도 분포를 살

펴보았다. 또한 노즐 벽면의 재질 특성이나 형상,

복사 차폐막의 유무가 열전달 현상에 미치는 영

향을 관찰하였다.

Ⅱ. 적용 이론

2.1 노즐 유동

Fig. 1은 본 연구에서 해석한 후방동체의 형상

을 보여주고 있다. 노즐은 초음속 유동을 위해

수축-팽창 형태를 띠고 있으며
(4)

그 주위를 케이

싱이 감싸고 있는 형상이다. 노즐 내부로는 연소

과정을 마친 고온의 기체(FLUID 1)가 흐르고 노

즐 외벽을 감싸는 케이싱 내부로는 냉각을 위한

공기(FLUID 2)가 흐른다. 케이싱 외부에는 외부

유동장(FLUID 3)이 존재하는데, 이 유동은 대기

상태와 항공기의 비행 속도를 보여준다.

노즐 내부 및 케이싱 내부, 외부 유동을 해석하

기 위해 Fig. 1에 도시된 바와 같이 다중 격자

(multi-block grid)를 구성하였다. 일반적으로 항공

기 IR 신호 저감에 있어 노즐 내부 유동 뿐만 아

니라 노즐 출구에서 분사되는 플룸 영역 등의 영

향을 받게 된다. 본 논문에서는 내부 유동의 영향

에 따른 후방동체 온도 예측 및 온도 감소 방안

연구에 주안점을 두고 있기에 후방동체 내부 및

외부 자유류 영역에 한해 계산을 수행하였다.

C11H22의 분자구조를 갖는 제트 연료를 사용할

경우, 노즐 내부로 들어오는 유동은 몰분율 기준

으로 13%의 CO2와 13%의 H2O, 74%의 N2로 구

성되어 있다고 가정할 수 있다. 연소기와 터빈을

지난 유동은 고온고압의 상태가 되는데, 본 연구

에서는 노즐 입구 조건으로 전 압력 3.41기압, 전

온도 2,000K을 주었다. 항공기의 비행 속도는 마

하 2.05로 가정하였다. 각각의 유동 조건을 정리

하면 다음과 같다.

FLUID 1 :    

FLUID 2 :     

FLUID 3 :     

2.2 경계 조건

노즐 벽면의 온도를 정확하게 예측하기 위해

서는 기체장에 의한 노즐 벽면으로의 열전달 현

상과 노즐 벽면에 사용된 고체에 의한 열전도 효

과를 모델링을 통해 동시에 해석하여야 한다. 기

체에 의한 벽면으로의 열전달은 전도와 복사로

이루어지며 다음의 식을 통해 해석이 가능하다.

        (1)

이때 아래 첨자 c와 r은 각각 전도

(conduction)와 복사(radiation)를 뜻하며 g와 s는
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기체(gas)와 고체(solid)를 뜻한다. 즉, 식 (1)의

좌변의 두 항은 각각 기체에 의한 열전도와 열복

사를 의미하며, 우변 항은 고체에 의한 열전도를

나타낸다.

한편, 케이싱을 얇은 판으로 간주하여 두께를

고려하지 않을 경우 케이싱을 경계로 하여 내부

와 외부 각 기체에 의한 전도 및 복사가 동시에

고려되어야 한다. 이를 바탕으로 전도 방정식과

복사 방정식이 결합될 수 있도록 각 벽면의 경계

조건을 다음과 같이 모사할 수 있다.

노즐 내부 벽면 :   

노즐 외부 벽면 :   

케이싱 벽면 :   

여기서, 아래 첨자 F1은 노즐 내부를 흐르는

고온의 기체(FLUID 1), F2는 냉각 효과를 위해

노즐 외부와 케이싱 사이를 흐르는 공기(FLUID

2), F3은 외부 자유류(FLUID 3)를 나타낸다.

2.3 수치해석 기법

2.3.1 예조건화 기법

노즐 유동장을 해석하기 위해서 2차원 축대칭

압축성 Navier-Stokes 방정식을 풀게 된다. 노즐

내부 유동은 노즐 목을 지나기 전의 아음속 영역

과 이후의 초음속 영역이 공존하게 되는데, 이런

경우 비압축성과 압축성의 차이로 인해 수렴성이

떨어진다. 이때 유동장 내부에서 유체의 속도와

음속의 차이를 판단하여 인공점성을 사용하는 예

조건화 기법을 도입하게 되면 수렴 속도를 증진

시킬 수 있다. 예조건화 기법은 Navier-Stokes 방

정식의 원시변수     를    

로 바꾸어 주기 때문에 밀도항이 특이해를 가지

는 단점을 보완해 주어서 아음속과 초음속 영역

모두에 대해 해의 수렴성과 강건성을 갖게 한다.

본 연구에서는 Weiss와 Smith(5)의 예조건화 행렬

을 사용하였으며, 예조건화가 적용된 지배 방정

식은 다음과 같다.










 (2)

여기서, 는 예조건화 행렬이고 는 예조건

화 과정으로 변형된 원시변수 벡터이다. 와 

는 비점성 유속벡터를, 와 는 점성 유속벡

터를 나타내며 는 축대칭 좌표계를 사용할 때

생성되는 벡터이다. 식 (2)에 표현된 변수들은 다

음과 같다.

       


       


        


          


          


  


      






   










      

      

      

      

      

      
      






 









 min max × 

2.3.2 비점성 유속 해석 : AUSM
+
-up

검사체적(control volume) 내부의 질량 유속을

정확하게 예측하지 못하면 수치해석 과정에서 많

은 오차가 발생하게 된다. 전 속도 영역에 대해

안정적이고 정확한 해를 얻기 위해 풍상

(upwind) 기법의 하나인 AUSM 기법을 이용하

였다. Liou
(6)
가 개발한 AUSM

+
-up 기법은 천이점

에 대한 정보를 제공하고 예조건화를 적용함으로

써 충격파 포착 시 발생하는 수치진동 현상을 피

할 수 있다.

   



 (3)

여기서,

     

      

 

 
 

 

 
 

  

이때 검사체적 경계면 좌(L)/우(R)에서의 유동

상태값 ·는 limiter 함수를 이용해 계산하

였다(7).
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Fig. 2. Code validation using JPL nozzle
analysis

2.3.3 난류 해석 : SST 모델

노즐 벽면 근처와 자유류에서의 정확한 난류

계산을 위해  모델과  모델을 혼합한

shear-stress transport(SST) 모델을 적용한다
(8)

.

 모델은 자유류 영역에서 민감하게 작용하지

않는 반면,  모델은 벽면 부근 유동 해석에

더 적합하며 복잡한 형상에 대해서도 지배 방정

식의 간결화로 인해 오차가 그만큼 줄어든다고

알려져 있다.







 






 




 




(4)







 









 




 















(5)

여기서,

 max 

위에서 사용된 와 는 각각 점성과 난류 점

성을 의미한다.

2.3.4 복사 열전달 해석 : FVM

노즐 내부 유동과 같이 고온 기체의 경우 열

전달에 있어 복사가 중요한 역할을 하기 때문에

이를 고려해 주어야 한다. 복사 열전달 해석을

위해서는 임의의 위치 에서 경로 를 따라 흡

수 및 방사하는 매질의 복사강도(intensity) 를

계산하는 다음의 복사 전달 방정식
(9)
을 풀어야

한다.



 
  


 (6)

여기서, 와 는 각각 소멸 계수와 흡수 계

수이며, 비산란성 매질이라고 가정한다.

복사 열전달은 방향성을 갖기 때문에 검사체

적 뿐만 아니라 검사각도(control angle)에 대해

서도 해석을 해야 한다. 검사체적과 검사각도 내

에서 복사강도의 크기가 일정하다고 가정하고 유

한체적법(finite volume method, FVM)을 적용하

여 식 (6)을 차분화하면 다음과 같은 차분방정식

을 얻을 수 있다(10).


 

 



 




(7)

Ⅲ. 결과 및 고찰

3.1 해석 코드 검증

앞서 설명한 수치기법을 바탕으로 노즐 유동

특성을 파악할 수 있는 해석 코드를 개발하였다.

코드의 신뢰성을 확보하기 위해 기존에 수행된

연구 결과(11,12)와 비교해 보기로 한다. 노즐 유동

해석 코드 검증 시 널리 사용되는 JPL 노즐에

대해 내부 유동 기체를 공기로 가정하고 전 압력

과 전 온도를 각각     

으로 설정한 후 해석을 수행하였다. 노즐 중심과

벽면 근처에서의 압력 분포를 살펴본 결과, Fig.

2에 나타난 바와 같이, 정확하게 예측하는 것을

확인할 수 있었다. 검증된 프로그램을 이용하여

노즐 내부 및 외부 유동장을 해석하기로 한다.

3.2 유동장 해석 결과

2장에서 설명한 바와 같이, 노즐 내부로는 전 압

력 3.41기압, 전 온도 2,000K의 연소 후 기체가 흐

르고, 케이싱 내부로는 1기압, 300K의 냉각 공기가

마하 0.3의 속도로 흐른다고 가정하였다. 항공기

비행 속도는 마하 2.05로 주었고 후방동체 반경의

약 3배에 해당하는 지점까지를 외부 자유류 영역

으로 설정하였다. 노즐 벽면은 니켈 합금으로 되어

있다고 가정하고 열전도계수를 k로

주어 열전도 현상을 고려해 주었다.
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(a) Mach number contour

(b) Pressure contour

(c) Temperature contour

Fig. 3. Contour plots of the (a) Mach
number, (b) pressure, and (c)
temperature fields

Fig. 3은 해당 조건에서의 유동 속도 및 압력,

온도 분포를 보여준다. 수축-확산 노즐 내부를

지나면서 유동은 초음속이 되며 압력과 온도가

줄어든다. 이때 노즐 목 근처에서의 유동은 노즐

중심에 비해 벽면 근처에서 더 큰 마하수를 가지

게 되는데, 이는 노즐 목을 지나면서 벽면에서의

압력 팽창이 중심보다 급격히 일어나기 때문이

다. 이런 현상은 JPL 노즐 내부에서도 발생하며

Fig. 2를 보면 확인할 수 있다. 외부 자유류 영역

에서는 케이싱 형상의 굴곡에 의해 팽창파가 발

생하면서 마하수가 커지고 압력이 낮아지는 것을

알 수 있다. 한편, 노즐 벽 내부에서는 전도 현상

에 의해 열전달이 발생하는데 이에 따른 벽 내부

의 온도 분포를 Fig. 3의 (c)에 도시하였다.

Fig. 4는 후방동체 각 벽면의 온도 분포를 나

타낸다. 노즐 내부로 들어온 고온의 기체에 의해

바깥쪽으로 열전달이 일어나면서 노즐 외부 벽면

과 케이싱의 온도가 상승한다. 노즐 내부를 지나

면서 유동의 압력과 함께 온도가 점차 떨어지게

되며, 이와 더불어 케이싱 내부를 흐르는 냉각

공기의 영향으로 동체 외부 벽면 온도도 하강한

다. Fig. 4를 보면, 노즐 외부 벽면 및 케이싱과

는 달리 노즐 내부 벽면에서는 노즐의 수축 형상

이 시작되는 지점(x=0)부터 노즐 목 지점(x=0.91)

구간에서 온도 변화 추이가 바뀌는 것을 확인할

수 있다. 이는 노즐 벽면의 두께 변화에 의한 결

과로서, 열전달 현상에 있어서 저항의 역할을 하

는 노즐 벽면이 두꺼워짐에 따라 노즐 외부로 빠

져나가는 열량이 줄어 국부적으로 내부 벽면의

온도가 상승하는 것이다. 이때 상승하던 온도가

갑작스런 하강 곡선을 보이는 지점이 발생하는데

이는 노즐 목 주변의 곡률이 시작되는 지점으로,

앞서 설명한 바와 같이, 노즐 목 부근의 벽면에

서 급격한 압력 팽창이 발생하면서 온도가 빠르

게 떨어지게 된다. 한편, 노즐 외부 벽면의 경우

온도가 점차 떨어지다가 출구 쪽에서 다시 온도

가 상승하는 현상이 나타나는데, 이는 노즐 벽면

의 형상에 의한 영향으로 3.4장에서 살펴보기로

한다.

각 벽면의 온도를 비교해 보면, 케이싱의 온도

가 노즐 내부 벽면에 비해서는 약 800~1,000K

정도, 노즐 외부 벽면과 비교해서는 약

200~400K 정도 낮게 나타나는 것을 알 수 있다.

노즐 주위로 케이싱을 두어 냉각 공기를 흐르게

함으로써 후방동체의 온도가 낮아지게 되었고 그

결과 외부에서 탐지할 수 있는 IR 신호를 감소시

키는 효과를 가져 옴을 확인할 수 있다.
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Fig. 4. Temperature distribution along the
nozzle inside, outside walls and
casing

(a) Nozzle inside wall

(b) Nozzle outside wall

(c) Casing

Fig. 5. Effect of conductivity of the nozzle
wall on temperature

3.3 벽면 열전도계수에 의한 영향

연소 반응 후의 고온고압 기체가 들어오는 노

즐의 벽면 재질로는 일반적으로 니켈 합금이 사

용되며 이의 열전도계수는 k이다.

벽면에 사용된 재질의 특성에 따라 변화하는 열

전달 현상을 살펴보기 위해, 열전도계수를 변화

시키면서 연구를 수행하였다. Fig. 5는 각 벽면에

서의 온도가 벽면 재질의 열전도계수 값에 따라

어떻게 변하는지를 보여주고 있다. 니켈 합금의

열전도계수 값을 기준으로 하여 k값을 낮추어가

며 열해석을 하였다. Fig. 5를 보면 열전도계수

값이 작아질수록 노즐 내부 벽면의 온도는 올라

가고, 반대로 노즐 외부 벽면과 케이싱의 온도는

내려간다. 벽면에 사용된 금속의 열전도계수 값

이 작으면 고온의 노즐 내부 유동에 의해 외부로

방출되는 열전달량이 작아지기 때문에 안쪽에 열

이 축적되어 내벽의 온도는 더욱 높아진다. 반면,

외벽의 온도는 낮아지게 되고 케이싱 역시 그 경

향성을 그대로 따르며 온도가 떨어진다. 즉, 후방

동체의 형상이 같더라도 항공기 제작에 쓰인 재

질의 종류에 따라서 외부에서 감지되는 온도는

변하게 되며 이는 항공기의 생존성에 영향을 미

치게 된다.

3.4 벽면 형상에 의한 영향

3.2장에서 잠시 언급했듯이, 노즐 외부 벽면의

온도는 유동 흐름 방향을 따라 점차 감소하다가

노즐 출구 부근에서 다시 증가하는 분포를 가진

다. 이런 분포 양상의 원인으로 노즐 벽면의 형
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(a) Curved wall

(b) Flat wall

Fig. 6. Comparison of the nozzle wall shape

Fig. 7. Effect of the nozzle wall shape on
temperature

상을 고려할 수 있다. 해석에 사용된 노즐 형상

을 보면 벽면의 두께는 노즐 수축 형상이 시작되

는 지점부터 두꺼워지다가 노즐 목을 기점으로

다시 얇아지고 있다. 저항 역할을 하는 노즐 벽

면의 두께가 줄어들면 이로 인해 노즐 내부 고온

기체의 영향을 더 많이 받게 되어 국부적으로 외

부 벽면 온도의 상승을 가져오게 된다. 노즐 벽

면의 형상에 의한 영향을 자세히 살펴보기 위해

Fig. 6의 (b)와 같이 노즐 외부 벽면의 곡선 형태

를 없애고 평평하게 설정한 후 후방동체 온도 변

화를 살펴보았다. 이때 케이싱 역시 노즐 외부

벽면과 같이 평평한 형태를 띤다. Fig. 7에 나타

나 있듯이, 노즐 출구 쪽의 벽면 두께를 일정량

늘리면 외부 벽면의 온도 상승 현상을 막을 수

있다. 또한 케이싱의 출구 쪽 온도도 이전 형상

에 비해 낮아지는데 그 감소량이 노즐 벽면에 비

해서는 상대적으로 작은 편이다. 출구 단면을 기

준으로 했을 때, 노즐 외부 벽면은 약 110K 가량

감소하는 반면 케이싱의 경우 약 40K 정도 감소

하는데, 이를 백분율로 표기해 보면 각각 13.4%,

7.7%의 감소폭을 보인다. 노즐 외벽에 비해 케이

싱 온도 감소폭이 작은 이유는 냉각 공기에 의해

이미 온도가 많이 떨어졌을 뿐만 아니라 노즐과

의 거리가 멀어져 노즐 벽면에 비해 노즐 유동의

영향을 덜 받기 때문이라 생각할 수 있다. 감소

량이 작기는 하나 외부에서 감지되는 동체 온도

가 낮아졌기 때문에 피탐지성 측면에서는 긍정적

인 효과를 가져왔음을 알 수 있다.

Fig. 6의 두 형상을 비교해 봤을 때, (b)는 노

즐 벽면을 평평하게 함으로써 (a)에 비해 노즐

및 케이싱의 직경이 커지게 되어 후방동체 전체

출구 직경의 증가가 눈에 띤다. 그러나 형상을 3

차원으로 살펴보면, 탐지기가 항공기 후방에서

탐지한다고 가정할 때 탐지기는 단순히 출구 단

면만을 보는 것이 아니라 출구 쪽으로 투영된 전

체 면적을 보게 된다. 두 가지 노즐 형상을 비교

해 봤을 때 케이싱이나 노즐 벽면의 최대 직경이

동일하므로 외부에서 탐지되는 면적은 같게 되

며, 상대적으로 온도가 낮은 (b)의 경우가 피탐지

성 측면에서 더 유리하다. 하지만 벽면 두께의

증가로 인해 항공기 전체 중량의 증가를 초래할
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Fig. 8. Schematic of radiation shield

Fig. 9. Effect of radiation shield on
temperature

수 있으며 노즐 기저부 두께가 두꺼워짐으로 인

해 추가 항력이 발생할 수 있어 추력적인 면에서

는 불리한 결과를 가져올 수 있다.

3.5 복사 차폐막에 의한 영향

복사 차폐막(radiation shield)은 보통 단열이

필요한 조건에서 복사로 인한 열손실을 줄이기

위해 사용된다. 두 표면 사이에 얇은 금속막을

한 개 이상 설치함으로써 효과적으로 복사열을

차단할 수 있는데, 이를 후방동체에 적용하면 노

즐에서 외부로 전달되는 열을 감소시켜 후방동체

의 온도를 낮출 수 있다
(13)

. Fig. 8에 도시된 바와

같이, 노즐과 케이싱 사이에 차폐막을 두고 그

내/외부로는 냉각을 위한 공기(FLUID 2)가 흐르

도록 하였다. 이때 차폐막은 케이싱과 마찬가지

로 얇은 판이라 가정하여 두께를 고려하지 않았

으며 경계 조건은 2.2장에서 설명한 케이싱의 경

계 조건과 동일한 원리를 적용하여 다음과 같이

모사할 수 있다.

      

여기서, 편의상 차폐막 안쪽 유동을 F2_i로, 바

깥쪽 유동을 F2_o로 표기하였다.

Fig. 9는 동일한 높이의 케이싱 내부에 차폐막

이 있을 때와 없을 때의 온도 해석 결과를 비교

하고 있다. 차폐막이 없을 경우 케이싱의 온도는

약 550~950K 범위를 유지하는데 반해, 차폐막을

케이싱 내부에 두게 되면 차폐막이 열을 일차적

으로 차단하면서 케이싱 온도가 370~640K 범위

를 나타내며 지점 별로 약 26~40%까지의 온도

저감 효과를 얻을 수 있다. 향후, 차폐막의 두께

나 반사율까지 고려한다면 더 나은 온도 저감을

가져올 수 있는 변수를 찾을 수 있으리라 기대한

다.

Ⅳ. 결 론

본 논문에서는 항공기 피탐지성과 관련하여

노즐 유동 현상을 연구하였다. 노즐과 그 주위를

둘러싸고 있는 케이싱으로 구성된 후방동체에서

노즐 내부의 고온고압 기체와 케이싱 내부의 냉

각 공기에 의해 열전달 현상이 발생하는데 그로

인해 각 벽면의 온도가 어떻게 나타나는지를 살

펴보았다. 또한 후방동체 온도에 영향을 미칠 수

있는 변수로서 노즐 벽면 재질의 열전도계수와

벽면 형상, 그리고 복사 차폐막을 고려하여 비교

해석하였다.

노즐로 유입된 고온의 연소 후 기체는 노즐

반경 방향으로 열을 전달하게 되는데 케이싱 내

부의 냉각 공기의 영향으로 후방동체 온도의 상

승을 막을 수 있다. 이때 노즐 벽면 두께에 따라

노즐 내부 벽면 온도는 국부적으로 변화를 보이

게 된다. 노즐 벽은 열전달에 있어 저항 역할을

하게 되며 벽면의 재질 특성이 후방동체 온도에

영향을 미치게 된다. 재질의 열전도계수가 낮아

질수록 외부로의 열전달을 차단해 노즐 내부 벽

면의 온도는 높아지게 되고 노즐 외부 벽면 및

케이싱의 온도는 떨어지게 된다. 한편, 노즐 벽면

의 형상을 바꾸어 노즐 출구 쪽에서의 벽면 두께

를 일정량 늘리면 노즐 내부 유동의 영향을 덜

받게 되어 온도 상승 현상이 사라진다. 이때 탐

지기가 감지하는 동체 면적은 출구 단면에 투영

된 전체 면적이기 때문에 노즐 출구 직경의 증가
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는 외부 탐지에 있어서 부정적인 영향을 주지 않

는다. 또한, 케이싱 내부에 복사 차폐막을 설치하

면 외부로의 열전달을 감소시켜 외부 케이싱의

온도를 낮출 수 있다.

항공기 후방동체의 고온 영역에서 발생하는

적외선 신호는 적의 탐지기나 미사일 감지의 표

적이 될 수 있기 때문에 후방동체의 온도를 낮추

는 것은 생존성 문제에서 실로 중요하다. 본 논

문에서 다룬 연구는 후방동체 온도와 노즐 특성

과의 관계를 보여줌으로써 적외선 신호 탐지와

관련하여 항공기 피탐지성을 낮출 수 있는 설계

변수를 찾는데 도움이 될 것으로 판단된다.
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