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1. 서     론

비행체에 제공되는 실시간 측정 및 추정되는 

비행정보들 중에 비행체 동압 정보는 그 활용성 

면에서 매우 중요한 정보 중의 하나이다. 비행체 

동압은 엔진 흡입구로 들어오는 공기량 추정, 비

행체 공력 및 실시간 비행동역학 응답모델 추정,

그리고 비행체 유도법칙 등에 필수적인 정보로 

사용될 수 있다.

공기흡입식 엔진의 경우 흡입유량 추정을 위

해 대부분 Pitot tube를 이용하여 측정된 압력정

보를 이용하여 이를 직접적으로 활용하거나 추
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가적인 보정을 통해 엔진에 유입되는 공기량을 

추정하는데, 초음속 비행체의 경우 콘 끝단의 측

정 전압력을 이용하여 공기량 추정에 활용하는 

사례도 발표된 바 있다[1]. 비행체 공력 추정의 

경우에는 해석이나 풍동시험을 통해서 얻어진 

공력미계수와 함께 사용되어 직접적으로 비행체 

공력 추정을 위한 정보로 활용된다. 비행 중 측

정 및 추정된 동압 정보는 최종적으로 비행체 

동역학 응답모델을 실시간으로 추정하는데 사용

되어 자동조종 루프의 제어기 이득 설정을 위한 

스케줄링 변수로 활용되기도 하며, 비행체 날개 

구동기에 부가되는 하중 추정을 통해 제어입력 

한계를 결정하는 데에도 사용되는 등 비행 성능 

및 안정성 유지에 필수적인 정보이다[2]. 한편,

비행체 공력추정정보를 비행체 제어기법에 직접

적으로 적용할 수 있으며, 참고문헌 [3, 4]의 경

우 초음속 엔진 비행체의 자세유도 및 조종 명

령을 생성하는 알고리즘에 비행동압을 이용한 

공력 추정 정보가 활용된다면 보다 우수한 성능

을 기대해 볼 수 있을 것으로 사료된다.

본 연구에서는 비행 상태 모니터링 및 비행 

성능 향상을 위한 중요 비행정보인 비행동압을 

추정하기 위한 간단한 알고리즘을 소개하고자 

한다. 제안되는 비행동압 추정기법은 비행 전압

력 측정 정보를 이용한 동압추정 방식으로, 초고

속 비행체에 적용 시 보다 추정 정확도가 높은 

양질의 정보를 제공할 수 있을 것으로 판단되었

다. 또한, 비행체 동압을 추정하는 데에 있어 필

수적인 비행 전압력 센서의 측정 범위를 고찰하

고, 측정 범위 내에서 센서 정확도를 고려한 동

압 추정 오차를 산출하였다.

2. 비행체 동압 추정 기법

2.1 비행 전압력 측정 정보를 이용한 동압 추정기법

비행 전압력 측정 정보는 참고문헌 [5]에서 소

개된 ADS 시스템 등과 같은 측정 체계에서의 

첨두부 전압력 채널 등에서 획득될 수 있으며,

해당 측정 체계의 첨두부 전압력 센서는 초음속 

비행 중 bow shock 후단의 전압력을 측정하게 

된다. 측정 전압력은 대기 정압력과의 관계식을 

이용하여 다음과 같은 마하수 함수 구조로 표현 

가능하다.
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≈ 
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(Eq. 1)

Fig. 1은 마하수에 따른 첨두부 측정 전압력과 

대기 정압력의 비(ratio)에 대한 결과이다. 해당 

결과는 마하수에 대한 2차 다항식으로 근사화 

가능하며, 일반적으로 매우 높은 근사화 정확도

를 가진다. 한편, 비행동압을 대기 정압력과의 

비에 대한 수식으로 표현하면 다음과 같다.




 


  (Eq. 2)

Eq. 1, 2를 통해 측정 전압력에 대한 비행 동

압 비(ratio)는 마하수가 커짐에 따라 일정한 상

수로 수렴하는 수식 구조로 표현됨을 알 수 있

다.
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(Eq. 3)
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Eq. 3에 대한 결과는 Fig. 2에 나타내었으며,

마하수가 증가함에 따라 에 해당하는 값

으로 수렴함을 알 수 있다. 결과를 통해, 측정 

전압력에 대한 비행 동압 비는 마하수 4 이상에

서는 수렴 값 의 98% 이상의 값을 가지

며, 마하수 5.5 이상에서는 와 99% 이상

의 일치성을 확인할 수 있었다. 따라서 마하수 

5.0 이상의 비행조건에서는 ADS를 통해 추정된 

마하수의 오차가 1.0 수준이 되더라도 추정 오차

가 1% 미만의 정확도 수준으로 동압을 추정할 

수 있음을 알 수 있다.

결론적으로, 고마하수 조건에서 운용되는 이중

램제트 혹은 스크램제트 비행체에서의 동압은 

비행 전압력 측정값만을 이용하여 쉽게 산출될 

수 있으며, 추정 정확도가 매우 높은 장점으로 

그 활용성이 매우 높을 것으로 판단된다.

2.2 비행 영역을 고려한 비행동압 추정 정확도 예측

비행동압 추정 정확도는 측정 비행 전압력 오

차와 마하수 추정오차에 기인하는데, 몇 가지 가

정을 통해 그 정확도를 정량적으로 평가할 수 

있다.

먼저 첨두부 전압력 측정 오차는 고려되는 비

행영역에서의 센서 용량 및 측정 정확도를 가정

하여 고려될 수 있다. 비행영역을 가정하기 위하

여 참고문헌 [6]의 스크램제트 비행영역을 참고

하였으며, Fig. 3과 같이 비행영역을 설정하였다.

센서 측정범위는 고려되는 비행영역과 참고문헌 

[7]의 ISA(International Standard Atmosphere)

대기 정압 정보(Table 1)를 참고하여 대략적으로 

산출할 수 있는데, 그 결과는 Table 2와 같다.

Table 2 결과를 참고하여, 만약, 최대 측정범

위가 2750 hPa 수준의 센서를 사용하고, 센서 

오차를 F.S. 기준 1% 오차특성을 가지는 센서를 

가정한다면, 비행 중 전압력 측정 오차는 최대 

±4.5% 수준이 발생하게 된다. 한편, Fig. 2 결과

를 통해 마하수 추정오차가 ±0.5 수준이 되더라

도 마하수 추정오차에 대한 동압 추정오차는 

±0.5% 미만으로 결국 대부분의 동압추정오차는 

센서 측정오차가 지배적인 특성을 지닌다. 최종

적으로, 마하수 추정 및 센서 측정 오차를 종합

적으로 고려할 때 동압추정 오차는 최대 ±5.0%

수준을 보일 것으로 예측된다.
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ALT (km) Pressure (hPa)

0.0 1013.25

20.0 54.75

32.0 8.68

47.0 1.11

Table 1. Atmospheric static pressure for ISA (Ref.
[7]).
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Division Pressure (hPa)

min. value 617.55

max. value 2659.15

Table 2. Total pressure measurement range for the
assumed flight region in Fig. 3.

3. 결     론

비행체 동압은 엔진 성능 유지와 비행체 유도

/조종 기법 설계 및 운용에 활용될 수 있는 주

요 비행 정보로써, 정보 획득의 높은 정확도가 

요구된다.

본 연구에서는 비행 동압 추정기법을 제안하

였으며, 비행 동압 추정 오차에 대해 고찰하였

다. 제안된 추정기법은 고마하수 조건에서 매우 

높은 추정 정확성을 가지는 특성을 가지므로 초

고속 비행체에 적합한 기법이며, 그 구조와 획득 

알고리즘이 복잡하지 않아 비행 동압을 실시간

으로 추정할 수 있는 정보획득 체계로의 적용성

이 우수한 장점을 지닌다. 한편, 제안된 추정기

법의 성능은 자유흐름 전압력 측정 센서 오차 

성능이 지배적인 특성을 나타내므로, 추정 성능

을 높이기 위해서는 비행영역 축소 및 측정 범

위 별 다중 측정 시스템을 구축하여 센서 오차

를 줄이는 측정 시스템 상세 설계 연구 수행이 

요구된다.
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