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ABSTRACT

The flow of combustor in scramjet engine has supersonic speed so that the residence time and

mixing ratio are very important factors for the efficient combustion. This study used open

cavity(L/D=4.8) as a fuel/air mixing model. Laser schlieren visualization and pressure measurement

were carried out to observe the flow characteristics around a jet orifice and a cavity at the time of

fuel injection. As a result of 10ns laser schlieren, unsteady flow which was around the cavity could be

observed effectively. Pressure was measured that momentum flux ratio(J) was changed. And the

change of critical ignition point could be observed by the momentum flux ratio changed.

초 록

스크램제트 엔진의 연소기 내부 유동은 초음속이므로 유동의 잔류시간과 혼합율의 증대가 효과적인

연소를 가능하게 하는 주요 요인으로 작용한다. 본 연구에서는 연료-공기 혼합기로써 L/D=4.8인 개방

형 공동 모델을 사용하였고, 공동 앞에서의 경사 연료 분사 시 분사구 주위와 공동 주위의 유동특성을

살펴보기 위하여 레이저 슐리렌 기법과 압력측정을 실시하였다. 측정에 사용된 레이저 슐리렌은 10 ns

의 매우 짧은 광원 지속시간을 보유하여 공동부근의 비정상 유동 현상을 효과적으로 관찰할 수 있었

다. 압력측정은 연료 분사비 J(운동량비)를 변화시켜 가며 측정하였으며, 운동량비에 따른 연소기 내부

주요 압력상승 지점의 변화를 살펴 볼 수 있었다.

Key Words: Cavity(공동), Momentum Flux Ratio(운동량비), Mixing Ratio(혼합율), Supersonic Wind

Tunnel(초음속 풍동), Fuel Injection(연료분사)

1. 서 론



Fig. 1 Schematic of Supersonic Wind Tunnel

연료-공기의 혼합율은 속도가 증가 할수록 낮

아진다. 따라서 고속 유동장 내에서 연소가 되기

위한 혼합이 이루어지려면 연소기의 길이가 길

어야 하는데, 이는 비행체의 항력을 증가시킨다.

따라서 짧은 연소기에서 잔류시간을 늘리고, 연

료-공기의 혼합 효율을 높일 수 있는 시스템이

바람직하다[1]. 이러한 방법 중 한가지로 공동에

관한 연구가 수십 년에 걸쳐 진행되어 오고 있

으나 공동 내의 유동이 비정상적이고, 내부 형상

에 따른 특성이 복잡하여 명확한 답이 나오지

않고 있어, 계속적으로 연구되고 있다.

본 연구는 L/D(공동길이/공동깊이) = 4.8인

개방형 공동을 사용하였으며, 이전에 수행하였던

수직분사연료 시험[2]에서 나타난 강한 궁형 충

격파로 인한 전압손실과 항력의 증가를 줄이기

위한 방법으로써 연료의 경사 분사를 수행하였

다. 이 같은 경사 분사의 경우 충격파로 인한 전

압 손실을 감소시킬 수 있으나 연료의 침투거리

가 연료의 수직분사보다 낮아 연료-공기 혼합을

감소시킬 수 있는 요인이므로 침투거리에 영향

을 미치는 운동량비에 변화를 주며 내부유동의

특성을 관측하였다.

경사 분사 시 유동 특성을 관측하기 위하여 레

이저 슐리렌을 통한 가시화 및 압력 측정을 수

행하였다.

2. 실험 조건

2.1 실험 장치

실험에 사용된 풍동은 서울대학교 항공우주추

진연소연구실에 있는 초음속 불어내기식 터널로

써 압축기, 건조기, 고압탱크, 정체실, 시험부, 확

산부로 구성되어 있다.(Fig. 1)

사용된 압축기는 공기를 4000 Kpa까지 압축시

킬 수 있으며 압축된 공기는 에어 드라이어를

통하여 고압탱크에 저장된다. 시험유동은 865

kPa의 정체 공기가 노즐을 거쳐 설계 마하수 2

의 속도로 유입되며, 시험부는 높이 20 mm, 폭

30 mm를 가지는 사각 덕트이다.

공동은 이전에 수행하였던 수직분사 모델과

Fig. 2 Model of Experiment

같은 L/D = 4.8, 경사각 = 22.5로 제작되었으

며 노즐 끝으로부터 22 mm에 위치해 있다.

연료는 실제 스크램제트 엔진 연소 시 사용되는

수소를 모사하기 위하여 분자량이 수소와 가장

유사한 헬륨을 이용하였다. 연료 분사는 1 mm

의 지름을 가진 원형 구멍을 통하여 분사되며

공동앞전으로부터 전방 10 mm에 위치에서 15

의 각도로 유입유동의 진행 방향으로 이루어졌

다.(Fig. 2)

2.2 유동 조건

운동량비는 Eq. 1을 이용하여 구하였으며, 연

료 분사 조건은 Table 1과 같다.

  

 
 

 
(1)

여기서, a: air-stream, f: fuel

   




J

300 1 300 1.67 1 0.39

1000 1 300 1.67 1 1.31

2100 1 300 1.67 1 2.75

3100 1 300 1.67 1 4.06

Table 1. Injection Flow Conditions

  Pr   
   



2.3 가시화 장치

Fig. 3 Flow Visual Unit Arrangement

가시화 장치는 Nd:YAG Laser, 반사 경, 확대

경, 오목 거울, 평면경, 카메라로 이루어져 있으

며, 전반적인 배치는 Fig. 3와 같다. Nd:YAG

Laser에서 나온 빛을 반사경을 이용하여 확대경

을 통과시켜 원하는 크기로 확대시킨 뒤 오목경

을 이용하여 평행광으로 변환시켜 시험부를 통

과시킨다. 이렇게 통과된 평행광은 시험부 내부

유동의 밀도차로 인하여 굴절되는 정도가 상이

하여 어둡고 밝은 부분이 나타나고 이를 다시

오목경으로 축소시킨 뒤 나이프 에지를 통과시

켜 슐리렌 사진을 얻는다.

3. 실험 결과

3.1 유동 가시화

유동 가시화에 사용된 슐리렌 광원으로는

Nd:YAG Laser(Continuum사, PL8010)의 532

nm beam을 사용하였으며 이는 10 ns의 광원 지

속시간을 가지고 있어서 순간적인 내부 유동을

효과적으로 표현할 수 있다.

Fig. 4 Schlieren Images in Two Configurations

Figure 4(a)는 이전에 수행하였던 슐리렌 사진

으로써 2 ms의 광원 지속시간을 가지고 있어 2

ms 동안의 이미지를 평균적으로 가시화 하였으

나, Fig. 4(b)는 이번 연구에서 사용된 10 ns의

광원 지속시간을 가지고 있는 Nd:YAG Laser를

이용한 슐리렌 사진으로써 전단층 내부의 밀도

가 소밀한 지역과 연료와 공기가 만나는 혼합층

의 에디형태까지도 자세하게 가시화되었음을 비

교해 볼 수 있다. 또한 충격파가 벽면에 충돌되

는 지점도 정확하게 보여지고 있다.

레이저 슐리렌을 이용하여 전단층의 성장을

관측해 본 결과 전단층내의 유동특성 뿐만이 아

니라 연료 분사압의 증가에 따라 전단층과 주유

동간의 간섭부분에서 후류로 확산되는 압축파를

관측할 수 있었고, 이러한 연료분사구로부터 퍼

져나가는 압축파는 Papamoschou와 Hubbard의

연구에도 이와 같은 현상이 보이며 연료분사가

음속이상의 속도로 이루어지므로 분사류로 인해

발생하는 난류의 소용돌이가 주요 원인이라고

사료된다[3].



Fig. 5 Instantaneous Schlieren Images: (a) Pf=1000

kPa, J=1.31 (b) Pf=1000 kPa, J=4.06

이 같은 결과는 연료 분사압이 아닌 운동량비

에 따른 현상으로 운동량비가 낮을 때 잘 관측

되지 않았으나(Fig. 5(a)) 운동량비가 높을 때는

관측되는 것을 확인 하였다(Fig. 5(b)).

Figure 6 는 운동량비 증가에 따른 충격파의

위치를 가시화한 것이다. 분사된 연료는 뒷전 경

사 후미에 부딪치면서 경사 후미부근에서 많은

압축파가 발생하며 압축파들이 합쳐지면서 화살

표 위치에 하나의 충격파를 생성한다. 이 같은

현상은 공동내부의 연료의 존재 유무에 상관없

이 이 지점에서 압력 구배가 가장 높다는 것을

시사하며 실제 연소 실험 사진과 비교하였을 때

이 지점에서 연소현상이 활발히 나타나는 것을

확인 할 수 있었다[4, 5]. 따라서 공동을 사용한

연소기 사용 시 공동 뒷전이 연료-공기 혼합 및

연소 발생에 효과적인 지점임을 나타낸다.

연소지연시간이 짧은 수소의 경우에는 전방

연료분사 시 발생한 충격파로 인한 온도와 압력

상승의 영향으로 인해 공동뒷전 강한 충격파 발

생 지점 이전에서도 점화가 일어날 수 있으나,

추후 연소지연시간이 긴 액체연료 사용 시에는

이 부근이 점화 시 가장 중요하게 고려되어야

할 부분이라는 것을 예측할 수 있다[6].

또한, 유동은 J값의 증가에 따라 연료침투거리

증가와 공동뒷전 충격파의 생성위치가 뒤쪽 상

단으로 이동하는 현상을 보였으며, 공동뒷전에서

생긴 충격파가 연소기 아랫면과 2차 충돌하는

Fig. 6 Instantaneous Schlieren Images; (a) J=0.39

(b) J=1.31 (c) J=2.75 (d) J=4.06

지점의 위치가 전방으로 이동하는 현상을 보였

다.(Fig. 6)

Figure 7은 J값에 따라 공동뒷전에서 생성된

충격파의 위치와 아랫벽면 충돌위치를 공동앞전

에서 부터의 거리로 나타내었으며, 여기에서 J값

이 증가할수록 공동뒷전에서 생성되는 충격파의

위치는 후퇴하고 아랫 벽면에 재반사되는 충격

파의 위치가 전진하는 것을 알 수 있다.

이는 연료 혼합층의 높이 증대에 따라 충격파

가 연료 혼합층 내부로 침투해지 못했기 때문이

며, 충격파의 강도 또한 강해져서 각도가 증가하

기 때문인 것을 2차원 가시화 사진을 통해 확인

할 수 있었다.

일반적인 스크램제트엔진의 연소기 내부 유동

특성은 연료분사 시 발생한 충격파로 인한 온도

와 압력상승에 의해 연소가 일어나지만, 당량비

가 낮거나 연소 지연시간이 늦은 경우 공동뒷전

에서 발생하는 강한 충격파로 인한 압력과 온도

의 상승 부근에서 연소가 일어나며, 강한 충격파



Fig. 7 Shock position; (a) Induced shock position (b)

Impingement shock position

후 박리영역에서의 팽창으로 인해 압력과 온도

의 하강이 일어나 소염을 일으킬 가능성이 있다.

따라서 2차 연소가 일어날 수 있는 반사충격

파의 위치가 중요하며 레이저 슐리렌을 이용하

여 관측한 결과 운동량비가 커질수록 공동 뒷전

에서 발생하는 충격파의 생성지점은 후퇴하고

2차 연소지점인 반사충격파의 위치는 전진하는

것을 확인 할 수 있었다. 따라서 공동 후단의 충

격파 발생지점과 이렇게 발생한 충격파의 아랫

면(연료가 존재하는 구간) 반사 지점은 연소기

설계 시 주요설계인자로 취급되어야 한다.

3.2 압력 분포

Figure 8의 연소기 내부 압력분포를 살펴보면

(4) 구간의 경우 운동량비의 증가에 따라 압력은

낮아지는 경향을 보이는데, 이는 실험 사진과 비

교해 보았을 때, 공동뒷전에서 생긴 충격파가 아

랫면에 재 반사되는 지점((3)~(4) 사이)이고 이는

충격파 충돌 이후 팽창되는 영역이기 때문에 운

동량비가 높은 경우 일수록 아랫면 충격파 반사

Fig. 8 Wall Pressure Distributions, (1) ∼ (5) point

지점이 앞으로 전진한다는 앞의 결과를 뒷받침

한다. (5) 구간에서는 J = 4.06의 경우만 압력 값

이 높게 나오는데 이는 (3)~(4)사이에서 반사된

공동뒷전 충격파가 아랫면에 재반사되는 위치가

J = 4.06 보다 작은 경우는 (5)번 뒤에, J = 4.06

인 경우는 J = 0.39, 1.31, 2.75의 경우 보다 반사

충격파의 위치가 전진하여 (5)번 위치에서 반사

되었기 때문일 것으로 추측되어진다.

이로써는 슐리렌으로 가시화한 유동에 나타난

것처럼 운동량비가 증가 할수록 뒷전에서 생기

는 충격파의 위치가 후퇴하고, 충격파 각도는 증

가하여 공동 이후 충격파의 아랫면 반사위치를

앞당기는 역할을 하는 것을 압력 측정을 통해서

도 확인 할 수 있다.

연료 분사압 증가에 따른 연소기 내부의 전체

적인 압력 상승을 확인하기 위하여 자유류의 조

건은 동일한 상태에서 연료 분사압을 변화시켜

가며 공동 후방의 다섯 지점(Fig. 8의 3,4,5,6,7)

에서 측정된 압력 데이터들의 평균을 전압력으

로 정규화한 데이터를 보면(Fig. 9), 전반적으로

운동량비가 증가함에 따라서 연소기 내 유동의

압력이 증가하는 경향을 볼 수 있었다. 실제 연

소 시에는 내부 연소반응으로 인하여 압력이 더

욱 상승하므로 연료-공기 혼합을 증가시키기 위

해 J 값을 증가 시킬 때는, 이러한 전압력 상승



Fig. 9 Normalized average Pressure by varying J

요인에 더하여 연소 시 압력상승까지 고려하여

유동의 질식 가능성을 파악 하여야 한다.

4. 결 론

뒷전경사가 있는 L/D=4.8인 개방형 공동에서

경사 분사 시 운동량비의 증대에 관한 전반적인

유동장의 특성을 10 ns의 광원 지속시간을 갖는

레이저 슐리렌 기법과 압력측정을 통하여 관측

하였으며, 다음과 같은 현상을 규명하였다.

1) 연료 분사지점에서 발생하는 압축파의 확산현

상을 포착하였으며, 이는 분사압이 아닌 운동량

비의 증가에 따라 나타나는 압력구배가 두드러

지게 나타난다.

2) 운동량비 증가에 따라 공동에서의 충격파 생

성 지점이 후퇴, 상승한다. 이는 운동량 비에 따

른 공동 뒷전에 혼합층의 변화로 인하여 발생한

다.

3) 운동량비 증가에 따라 공동 뒷전에서 발생한

강한 충격파의 반사 지점이 전진한다.

1)의 경우 이러한 연료 분사구에서 부터 확산 되

는 압력구배현상이 연료 공기 혼합에 미치는 영

향을 추후 아세톤 PLIF 등을 통해 더 자세히 연

구될 필요가 있으며, 2),3)의 요인들은 스크램제

트 엔진 설계 시에 운동량비에 따른 공동 후류

의 충격파현상의 경향성을 파악 할 수 있도록

한다는데 의의가 있다.
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