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ABSTRACT

  In this study, preliminary thermal sizing was performed with the aim of developing a fuel 

supply and cooling system design to solve the heating problems in high-speed vehicles. First, an 

analysis model was used to satisfy an optional mission profile. The heat loads were computed 

under boundary conditions. The results were verified using the precedent design case. Then, fuel 

consumption rates were estimated for the analysis trajectory. Accordingly, the cooling capacity in 

the system was calculated using the heat sink capacity of the endothermic fuel. Lastly, the 

fulfillment of the design requirements was confirmed in comparison to the cooling needs.

       록

  고속 비행체에 연료를 공 하고, 내/외부의 열부하를 처리하기 한 연료공   냉각계통의 비 열설

계를 수행하 다. 이를 해 임의의 임무형상에 한 해석모델을 구성하고 성능해석을 진행하 다. 산출된 

연료소모율과 내부의 유동 상태량을 이용하여 시스템의 각부 경계조건에 한 열부하량을 계산하고 검증

하 다. 이를 연료의 흡열반응을 이용한 시스템의 냉각성능과 비교하여 설계 요구조건을 충족시키는 것을 

확인하 다.
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Nomenclature

Cp : specific heat 
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D : pressure drag

Ff : friction drag

h : enthalpy

hg : convection heat transfer coefficient

M : Mach number 

  : mass flow rate

q : heat transfer rate

St : Stanton number

β : volume expansion coefficient

γ : specific heat ratio

ε : emissivity

θ : shock wave angle

Φ : Equivalence Ratio

1. 서    론

  마하 3 이상의 고속 비행체에서는 엔진 내부 

 기체 표면에서 강한 공력가열 문제가 발생한

다. 이를 처리하기 해서는 원활한 연료 공  

 열부하 처리를 한 한 냉각계통의 설계

가 요구되며, 탑재된 흡열연료를 이용한 냉각 방

식이 주로 사용된다. 이는 고온, 고압의 유량 

연료분사가 가능해야 하며 한 시스템이 작동 

가능한 온도범  내에 있도록 기체와 엔진의 고

온 열제어를 한 체계통합 인 설계가 고려되

어야 한다. 이와 련하여 미국  랑스에서 

개발 인 탄화수소 연료 스크램제트 엔진에서 

그 용 사례를 확인할 수 있다[1,2]. 본 논문에

서는 와 같은 고속 비행체의 연료공   냉

각계통을 설계하기 한 비 열설계를 수행하

다. 선행연구에서는 먼  임의의 임무형상을 

만족시키기 한 해석 모델을 가정하고, 이에 따

른 내부 열부하를 계산하여 냉각소요량을 산출

하 다[3]. 이를 바탕으로 한 연료를 선정하

여 냉각성능을 추정하고, 이에 따른 열흡수량과 

열부하량의 열밸런스를 도출하여 설계 요구사항

을 만족시키는지를 확인하 다.

2. 해석 모델

Fig. 1 Thermal sizing process of fuel system.

2.1 설계 단계

  연료공 시스템의 열설계를 한 해석 단계를 

Fig. 1에서와 같이 설정한다. 먼  용도  운용

거리에 따른 비행체의 형상을 결정한다. 공 할 

연료량과 흡수해야 할 열량을 악하기 해 비

행 마하수, 고도에 따른 공력가열과 연료량 변화 

 연소에 한 엔진 내벽의 열 달량 분석을 

수행한다. 다음으로 계산된 열부하를 처리할 수 

있는 흡열연료를 선정한다. 흡열반응을 통한 분

해  열흡수 특성을 악하고, 각부의 냉각소요

량과 연료의 열흡수량의 열밸런스 분석을 수행

한다. 와 같은 열설계를 수행한 이후에는 해당 

사항을 바탕으로 체 시스템 해석, 구성품 선정 

 기본설계를 진행하게 된다[2].

2.2 형상  규격

  해석을 한 개략 인 비행궤도를 Fig. 2에서 

나타내었다. 지상에서 고체로켓 부스터를 이용하

여 마하수 3까지 가속하고, 부스터 분리 후, 이

연소 램제트 엔진을 기동시켜 마하수 3에서 6

까지 상승한 뒤 순항하게 된다. 

  이러한 임무형상을 만족시키기 한 비행체 

규격을 Table 1에서 나타내었다. 넓은 비행거리

를 만족시키기 해 구조가 간단하면서 효율

인 동축형의 공기흡입식 추진방식이 용된다. 

단일 램제트 엔진의 경우, 마하수 5 이상에서는 

음속으로 흡입된 공기가 충격 를 통과하면서 

격한 온도상승에 의해 해리가 발생한다. 이 때

문에 속도의 제한을 받게 되며 스크램제트 엔진

의 경우 음속연소의 어려움과 마하수 3~4의  
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Fig. 2 Mission profile of analysis model.

No. Specification Value

1 Mission
Time Critical 

Strike

2
Flight

Condition

Speed Mach 3 ~ 6

3
Cruise

Altitude
27.4km

4

Engine

Configuration Axisymmetric

5 Engine type
Dual Combustor 

Ramjet

6 Fuel Hydrocarbon (JP-7)

7 Launcher
Rocket Booster 

(Up to Mach 3)

Table 1. Specification of analysis model.

Fig. 3 Schematic and numbered station of analysis 

model. 

Fig. 4 Thermal boundary condition of analysis model.

음속 역에서 효율의 격한 하를 보이는 

한계가 있다. 이 게 흡입구 형상과 외부환경에 

민감하게 향을 받는 해당 엔진의 특성을 고려

하여 Fig. 3과 같이 넓은 비행 마하수에서 운용 

할 수 있는 이 연소 램제트 엔진을 용하 다. 

이러한 비행체 형상은 스크램제트 엔진 내부에 

별도의 가스발생기(아음속 연소기)가 장착되어 

있는 구조로 되어 있다. 여기에서 흡입되는 공기

의 일부를 과농한 연료와 혼합후 연소시켜서 

연소기로 공 하게 된다. 이는 유동속도에 한 

음속 연소의 단 을 보완하며 압력 손실을 

이고 화염을 안정화시켜주는 장 이 있다. 

한 Fig. 3에서는 열환경 분석을 해 각부 상태

량 해석을 한 설계 을 도시하 다. 이러한 설

계 은 내부의 4개 경계조건(Inlet, Isolator, 

Combustor, Nozzle)을 기 으로 설정되었다. 외

부의 열경계조건 4부분(Nose, Cone, Body, Fin)

은 Fig. 4와 같다.  

2.3 연료 공 /냉각 계통 구성

  비 열설계를 한 연료 공 /냉각 시스템의 

기본 구조를 Fig. 5에서 나타내었다. 연료탱크에

서 나온 연소되기 의 온의 연료는 펌 로 

가압되어 흡입구, 노즐등의 구성품 벽면 내부를 

흐르면서 시스템을 냉각하게 된다. 먼  외부 구

성품 을 지난 후 밸 에서 운용조건에 따른 연

료량을 조정하며, 이후 내부 구성품을 통과하여 

연소기 분사기로 도달된다. 이때 필요 압력  

온도에 따라 펌   밸 가 사용될 수 있다. 내

부를 통과하여 가열된 연료는 연소기로 공 된

다. 이는 냉각뿐 아니라 화지연시간을 이는 

등의 연소에 도움이 되는 장 이 있다. 

Fig. 5 Schematic of fuel and cooling system.
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3. 열환경 분석 

   

3.1 성능 해석 

  열환경 분석을 한 내부 열부하량을 계산하

기 해서는 모델의 유동 상태량 분석이 필요하

다. 질량, 운동량, 에 지 보존을 이용한  1차

원 압축성 유동방정식을 이용하여 각 설계 에

서 마하수, 온도, 압력을 비롯한 열역학  상태

량을 계산하고 당량비에 따른 추력  연료소모

율을 도출한다. Fig. 3에서 모델의 설계 을, Fig. 

6에서 각 해석단계  상태량을 나타내었다[4].

공기흡입식 추진기 에서 흡입되는 공기는 충격

에 의해 압축되며 이는 내부 압력에 민감한 

거동을 보인다. 이에 따라 흡입구의 형상과 연소

기의 상태량 계산이 요하다. 먼  흡입구에서

는 Fig. 7과 같은 원추주 의 축 칭 3차원 음

속 유동 해석을 한 구 좌표계를 설정한다. 원

추주 의 충격 를 지난 음속 유동장의 상태

량을 계산하기 하여, 속도, 압력변화에 한 

Taylor-Maccoll 방정식(Eq. 1-3)을 이용한다. 다음

으로 연소기 모델을 해석하기 하여 Fig. 8과 

같은 면 변화, 연소에 따른 온도 변화, 유동

질량변화, 마찰효과를 고려한 정상 1차원 유동모

델을 용한다. 이에 따른 향계수 (Influence 

Coefficient)를 사용하여, Eq. 4와 같이 마하수의 

변화  상태량을 도출한다. 
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Fig. 6 Flowchart of performance analysis.

Fig. 7 Axisymmetric conical flow.  

Fig. 8 1-D combustor model.
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3.2 내부 열부하 계산 

  내부 유동장의 열유속 계산은 연소가 이 지

고 있는 부분과 그 지 않은 부분으로 나눠 수

행하 다. 연소가 이 지지 않는 부분은 일반

인 내부 유로에서의 열 달 경험식을 통해서 계

산을 수행하 고, 연소가 이 지는 부분은 

Integral boundary layer method를 이용하여 내

부 유동장의 류열 달 계수를 구하고, 복사열

달량을 함께 고려하여 계산을 수행하 다. 계

산을 해 필요한 가스의 물성치는 CEA code를 

이용하여 구하 다. 계산 역은 연소실과 노즐을 

길이방향으로 특정간격에 따라 나 어 각각의 

역들을 한 평균 무차원 직경과 평균 경사각

도를 정의하고 그 값들은 주어진 역에서는 변

하지 않는 것으로 가정하여 계산을 수행하 다. 

한, 고온의 가스에 노출되는 내벽의 온도

( )는 연소실 외벽을 통해 비행체의 다른 탑

재장비에 미치는 온도를 고려하여 1,000 K로 가

정하고 이에 한 열 달량을 계산하 다. 계산

에 사용된 열유속 계산 수식들은 Eq. 5-8과 같

다. 먼  를 이용하여 Eq. 5와 같이 류 

열 달량을 계산한다. 여기서 연소가스의 역별 

도 는 연소실 분압 Eq. 7을 이용하여 Eq. 6

과 같이 구할 수 있다. 한 연소실에서의 복사 

열 달량은 Eq. 8을 이용하여 구해지며, 이에 따

라 총 열부하량을 구할 수 있다. 
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4. 결과  검증

4.1 내/외부 열부하량  검증

  순항조건에서 내부 열부하량을 3 의 해석방

법을 이용하여 계산하 다. 마하수 6, 고도 27.4 

km, 당량비 0.6의 비행조건일 때, 연소기 길이방

향에 따른 열유속은 Fig. 9와 같다. 아음속 연소

기에서 발생된 과잉 연료흐름과 충격 를 지난 

흡입구의 공기는 음속 연소기에서 연소가 된

다. 이때 열유속은 연료 화 지 부터 혼합지

사이에서 상승하며 이후 열방출이 진행되는 연

소기 후단까지 차 인 감소를 확인 할 수 있

다. 검증을 해 유사한 선행연구와 비교한 결과

는 Fig. 10과 같다[5]. 해석조건은 이 램제트 엔

진의 스크램제트 모드이고, 당량비 0.6, 벽온도 

1,000 K로 동일하게 용하 다. 순항속도, 연소

기 침수면 , 연료소모율, 열유속은 해석모델 값

을 비교모델 값으로 나 어 나타내었고, 열유속 

비교결과 근사한 값을 나타내었다. 

Fig. 9 Internal heat flux. 

Fig. 10 Comparison of recent research (PIAF).
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  계산된 열유속을 바탕으로 각부 면 에 한 

내부 열부하량을 Table 2에서 나타내었다. Table 

3에서 공력가열에 따른 외부 열부하량을 나타내

었으며, Fig. 2의 해석궤도에 하여 유사 임무/

형상의 시험결과  각부별 열유속 비로 추정하

다[6,7].

4.2 연료 소모율 

  3.1 의 사이클 해석을 수행하여, 각 구간에서 

운용 필요 추력을 만족하기 한 연료소모율  

당량비를 Table 4에서 나타내었다. 사용 연료는 

안정성 (발화 ), 성, 가격 등의 고온 추진기

의 냉각제의 측면을 고려하여 선정 할 수 있다. 

이때 기 이 되는 연료의 물성치를 Table 5에서 

나타내었다. 본 논문에서는 JP-7을 사용하 다.

No. Part
Heat Flux 

(kW/m
2
)

Area 

(m
2
)

Heat Load 

(kW)

1 Inlet 70 0.6 42

2 Isolator 700 0.5 350

3 Combustor 950 1.7 1615

4 Nozzle 600 0.7 420

Total - 3.5 2427

Table 2. Internal heat loads.

No. Part
Heat Flux 

(kW/m
2
)

Area 

(m
2
)

Heat Load 

(kW)

1 Nose 352 0.02 7

2 Cone 176 0.50 88

3 Body 35 5.84 204

4 Fin 88 0.42 37

Total - 6.78 336

Table 3. External heat loads.

Phase Ascend Cruise

Required Net Thrust (N) 16,200 5,000

Equivalence Ratio (Φ) 0.55 0.75

Fuel Consumption Rate (kg/s) 0.9 0.55

Table 4. Fuel consumption rate.  

No. Properties JP-7 JP-10 Performance

1 Formula C12H24 C10H16 -

2
Density 

(@15℃, kg/m
3
)

790 940 -

3
Freezing

Point (℃)
-44 -79 Operability

4 Flash Point (℃) 63 54 Safety

5
Net heating 

Value (kJ/m
3
)

34,423 39,441
Flight

Range

6
Viscosity

(@40℃, ㎟/s)
17 19 Operability

7
Cost

($/liter,1998)
0.8 2.94 Economics

8
Heat Sink 

Capacity (kJ/kg)
3,000 2,000 Cooling

Table 5. Properties of typical aviation fuels[8,9]. 

No. Variables

Heat Total 

Heat 

Sink
Sensible Latent Chemical

1 Temp. 

(℃)

Inlet 20 400 450

V.P≒

430psia 

@400℃

2 Outlet 400 400 550

3 ΔT (K) 380 - -

4
Capability 

(kJ/kg)
1000 210 3000

5  

(kg/s)

0.9 960 190 2700 3850

6 0.55 585 116 1650 2350

kW

Table 6. Heat sink.

4.3 냉각 성능

  흡열 연료는 고온에서 매분해, 열분해와 같

은 흡열반응을 통해 시스템의 열을 흡수하게 된

다. 이때 구조의 벽면을 흐르면서 상승된 온도 

에 한 열, 상변화에 한 잠열, 분해반응에 

한 화학  반응열로 냉각시키게 된다. 4.2 에

서 선정된 연료의 흡열성능과 연료소모율로 시스

템의 냉각성능을 확인한 결과는 Table 6과 같다. 
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Fig. 11 Thermal balance.

4.4 열밸런스

  4.1 의 비행  각부의 냉각소요량과 4.3 의 

연료의 열흡수량을 악하여 필요량과 흡수량의 

열밸런스를 분석한 결과는 Fig. 11과 같다. 탑재

된 연료의 흡열반응으로 흡수할 수 있는 열량이 

비행체의 냉각소요량을 충족시키는 것을 확인할 

수 있다.    

5. 결    론 

  고속 비행체에 연료를 공 하고, 내/외부의 열부

하를 해결하기 한 연료공   냉각계통의 비 

열설계를 수행하 다. 이를 해 임의의 임무형상

을 설정하고 이를 만족하기 한 동축형의 이 연

소 램제트 엔진을 이용한 해석 모델을 구성하 다. 

내부의 열부하량을 계산하기 해 경계조건을 설

정하고 각 설계 에서 열역학  상태량을 산출하

다. 이를 바탕으로 내부 유동장에서 열 달량을 

계산하고 선행 연구결과로 검증하 다. 다음으로 

해석 궤도에 한 성능해석 결과를 바탕으로 연

료소모율을 도출하 고, 이에 따른 연료의 흡열

성능을 이용하여 시스템의 냉각성능을 산출하

다. 이를 이미 산출한 체 시스템의 냉각 소요

량과 비교하여 설계 요구조건을 만족시키는지를 

확인하 다. 향후 과제로써, 본 열설계 결과를 

바탕으로 체 시스템 해석과 구성품 선정  

기본설계를 진행하게 될 것이다.  

후    기

  본 연구는 고속 공기흡입엔진 특화연구실 

과제의 일환으로 수행되었습니다.
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