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ABSTRACT

  Buzz margin scheduling and control technique which are suitable to regulate stable and high 

pressure air in wide range of Mach number are suggested for fixed geometry of a supersonic intake. 

From the analysis of preceding study, most effective control variable is induced and scheduling law is 

newly suggested in a real application point of view. The appropriateness of the control law in wide 

range of Mach number is addressed by numerical simulation of controlled propulsion system. Also, 

the simulation for stabilization and tracking performances of the controller are studied to investigate 

the phenomena under flight maneuver and disturbances. 

       록

  넓은 비행마하수와 받음각 기동 조건에서 고정된 형상을 가지는 음속 흡입구에 안정되고 높은 

압축비의 공기를 공 할 수 있는 제어기법을 제안하 다. 다양한 선행연구 결과 분석을 통하여 가장 

실 으로 용하기에 용이한 제어변수를 도출하 고, 이를 비행조건에서 스 링 하여 사용할 수 

있는 방법을 제시하 다. 제안된 스 링  흡입구 압력 회복율 제어기를 추진기  모델과 결합

하여 시뮬 이션 함으로써 다른 제어변수에 비해 범 한 비행 역에서 운용하기에 합한 방법임

을 보 다. 아울러 다양한 비행 조건에서의 제어기의 안정화  추종 성능을 시뮬 이션 함으로써 

엔진의 동  특성과 비행 기동역학  외란에 의해 나타나는 특성에 해 살펴보았다. 
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1. 서    론

  일반 으로 고정된 형상을 갖는 음속 흡입
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구는 비행체의 설계 에서 최 의 압축효율  

안정성을 확보할 수 있도록 설계된다. 설계  이

외의 넓은 비행 역에서 운용해야 하는 음속 

공기 흡입구의 경우에는 탈 설계 에서의 마하

수  받음각 조건에서 압축 성능이 하됨과 

동시에 흡입구 불안정성을 발생시키는 문제를 

동반하게 된다. 이러한 문제 을 해결하기 하

여 가변형상 흡입구를 이용하여 비행조건에 

합한 형태로 형상을 변경하는 방법[1], 유동 불

어넣기  빨아내기와 같은 능동 제어방식을 이

용하여 국소 유동을 제어함으로써 손실을 최소

화하는 방법[2] 등이 연구되어 왔다. 하지만 이

러한 구조를 용하기 해서는 구동장치와 같

은 부가 인 장착물이 필요하기 때문에 상

으로 공간 활용도가 유리한 항공기를 심으로 

하여 제한 으로 사용되어 왔다.

  의 음속 비행체는 아음속으로부터 음

속까지 더 나아가 극 음속까지 운용해야 하는 

형태로 기술이 발 하고 있는데, 이를 가능하게

하기 해서는 고체 부스터로부터 램, 스크램제

트 엔진에 이르기까지의 여러 종류의 추진기

을 순차 으로 운용하거나, 복합 사이클 엔진과 

같은 형상을 사용해야 한다. 두 가지 경우 모두 

목표하는 비행마하수가 높아질수록 각 추진기

별 는 하나의 사이클에서 분담해야 하는 비행

역은 매우 넓어지게 된다. 따라서 넓은 비행마

하수를 확보하기 하여 한 압축 공기를 안

정 으로 공  가능하게 하는 흡입구의 형상 설

계, 능동 제어기법 그리고 이를 가능하게 하는 

고속의 정  구동장치 기술에 한 연구는 기술

으로 매우 요한 분야이다.

  본 논문에서는 공간 활용도가 충분하지 않아 

가변형상 흡입구를 쉽게 용할 수 없는 조건에

서 넓은 비행 마하수 역에서 안정 이고 높은 

압축효율을 획득할 수 있는 방안을 제어기법 

에서 제안하 다. 먼  흡입구를 제어하기 

한 다양한 선행 연구결과를 제어 목 변수를 

심으로 살펴보았다. 분석한 선행 연구결과를 토

로 하여 실 인 용 에서 장단 을 분

석하 고, 범 한 마하수 역에서 한 제

어구조를 도출하 다. 이를 기반으로 하여 비행

역에 한 스 링 기법과 제어기를 설계

하 고 연구용 엔진에 용하여 수치 시뮬 이

션을 수행하 다. 시뮬 이션 결과 흡입 유량  

균질도와 같은 유동  에서의 문제가 발생

하지 않는다면 요구되는 마하수 역에서 높은 

압축효율  안정 인 스 링 결과를 획득할 

수 있음과 동시에 제어 가능할 것으로 단된다.

2. 선행연구 결과검토

2.1 제어기법의 유형

  음속 흡입구의 압축유동을 제어하는 방법은 

구동장치의 주 수 역폭을 고려하여 한 

수 의 안  여유를 가진 아임계 조건에서의 운

용이 가장 실 인 근 방법으로 알려져 있다

[3]. 이러한 근방법을 구 하기 해서는 어떠

한 측정변수와 구동장치를 이용하여 제어 시스

템을 구성해야 할 것인지 살펴보아야 하는데, 넓

은 비행 역을 운용하는 에서의 구동장치

의 특성은 제어기법과 다소 무 하기 때문에 본 

연구에서는 제어해야 할 변수를 심으로 선행

연구 사례를 분석하 다.

  2.1.1 종말 충격  치제어

  흡입구 종말 충격  치 제어기법은 확 부

를 가지는 아음속 디퓨져에서 종말 충격 가 평

형조건에서 안정하다는 수학  배경[4]과 종말 

충격 의 치가 흡입구의 성능과 비례한다는 

특성으로부터 출발한다[5]. 이러한 특성으로 인

해 종말 충격  치 제어는 직 으로 이해하

기 쉬우며, 제어 명령의 결정 그리고 제어 구동

장치를 포함한 귀환 루 를 구성하는 것이 다른 

변수를 제어하는 방법에 비해 비교  간단하

다[6,7]. 그러나 Fig. 1과 같이 충격  치제어를 

수행할 경우에는 비행 마하수가 증가할수록 디

퓨져 압력비율(Diffuser pressure ratio, 자유흐름 

정압력 비 디퓨져의 압력)이 등 압력 회복

율(Equivalent pressure recovery)보다  더 

낮아지는 특성을 갖는다. 이러한 이유는 종말 충

격 의 치가 고정되어 있는 상태에서 비행 마
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하수가 변하게 되면 충격 의 강도에 따른 최  

압력과 운용 인 아임계 조건에서의 압력 

회복율이 마하수에 따라 동일하게 비례하여 변

하지 않기 때문이다. 따라서 설계 에서의 목표 

종말 충격  치는 탈 설계 에서 높은 압축효

율을 획득하기 어렵게 한다. 이를 극복하기 해 

종말 충격  치를 마하수에 따라 계획하여 사

용할 수도 있지만, 종말 충격  치를 안정 으

로 측정하기 어렵기 때문에 실 인 구 이 어

렵다. 더구나 종말 충격 의 치를 측정하기 

한 센서의 응답 특성이 마하수, 자유흐름 정압력 

그리고 받음각(AoA, Angle of Attack) 조건에 

따라 고차의 비선형 출력을 보이고, 복잡한 측정 

시스템을 구비해야한다[8]. 동 인 에서 살

펴보면, 흡입구 방에 센서를 설치해야하기 때

문에 연소기 는 흡입구 출구 근방에 치한 

제어 입력에 해 비교  큰 명령응답 지연을 

가지게 되고, 설계  이외의 마하수 역이나 높

은 받음각에서는 유동박리와 같은 상에 의해 

큰 측정 잡음을 가질 가능성이 높다[9].

  2.1.2 디퓨져 출구 마하수 제어

  비행 마하수 변화에 따른 아음속 디퓨져에서

의 마하수는 Fig. 2에서와 같이 아임계, 임계 

조건에 무 하게 엔진 연료유량(흡입구 출구 정

압력) 증가에 따라 단조 감소한다는 특성을 가지

고 있다. 따라서 아음속 디퓨져의 마하수를 제어

변수로 사용하면 압력을 제어변수로 사용할 

경우와 같이 임계  아임계 조건을 구분하여 

제어기법을 설계해야 할 필요가 없다[10,11]. 아

울러 Fig. 3과 같이 비행 마하수에 따라 아음속 

디퓨져 출구에서의 마하수가 단조 감소하고, 자

유흐름 정압력 비 출구의 압력비 한 단조 

증가하는 특성을 가지고 있다. 따라서 이 특성을 

이용하면 원하는 압력 회복율을 비행조건에 

따라 쉽게 계획하여 사용할 수 있는 장 이 있

다. 동 인 에서 아음속 디퓨져 출구에 설치

한 마하수 센서는 여러 가지 앞서 언 한 종류

의 제어 입력장치로부터 근거리에 치하여 상

으로 작은 명령응답 지연을 갖는 시스템을 

구성할 수 있다. 그러나 넓은 마하수에서 비행하

더라도 디퓨져 출구의 마하수는 낮은 범 에서 

변동하기 때문에 다른 변수를 제어하 을 경우

와 등가의 제어 정확도를 획득하기 해서는 높

은 정 도를 갖는 마하수 측정 센서를 사용해야 

한다. 더구나 아음속의 덕트 내부 유동장에서 높

은 정확도를 가진 마하수를 측정한다는 것은 쉽

지 않은 것으로 알려져 있다.

Fig. 1 Diffuser pressure ratio under various flight 

mach numbers and AoA.

Fig. 2 Diffuser exit mach number and pressure ratio.

Fig. 3 Diffuser exit mach number under subcritical 

and supercritical condition.
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  2.1.3 디퓨져 출구 압력 제어

  흡입구 출구 압력은 흡입구 압축 성능을 나

타내는 압력 회복율의 직 인 매개변수로써 

이 변수를 제어하게 되면 상기에서 언 한 두 

가지의 간 인 변수를 제어함으로써 발생하는 

제어오차를 최소화 할 수 있다. 이는 제어시스템

을 개발하는 과정에서도 다양한 시험평가와 연

계하여 가장 측정하기 쉬우면서 그 성능을 동등

하게 비교하기 쉽다는 의미로 해석될 수 있다. 

아울러 압력은 마하수나 충격  치에 비해 

물리량의 변화 폭이 넓고 비교  정확한 값을 

획득할 수 있으며, 한 비행 마하수와 받음각

과 같은 비행정보를 이용하게 되면 원하는 압

력 회복율을 넓은 비행 마하수에서 자유롭게 계

획하여 사용할 수 있다. 이러한 장 에 비하여 

아음속 디퓨져 출구의 압력 회복율 응답은 Fig. 

1과 같이 임계와 아임계 역의 압력특성이 

제어입력에 따라 서로 다른 응답특성을 보이고 

있어 제어기법의 설계가 다소 복잡해질 수 있다. 

따라서 마하수를 제어변수로 사용하는 방법과 

다르게 디퓨져가 어떠한 역( 임계 는 아임

계)에서 운용되고 있는지에 한 별도의 정보가 

필요할 수 있다.

2.2 제어특성 비교  검토

  흡입구의 압축유동을 제어하는 형 인 세 

가지 방법을 제어변수 에서 살펴보았다. 각

각의 방법은 Table 1과 같이 제어 명령에 따른 

제어 변수의 응답특성, 측정 정확도, 센서 시스

템의 복잡한 정도, 제어 구동장치 명령에 따른 

센서의 응답속도, 넓은 마하수 역에서의 스

링 가능성 그리고 제어성능 해석의 용이성에 

따라 서로 상이한 특성을 보인다.

  검토결과 넓은 비행 마하수 역에서의 제어

는 스 링 특성이 용이한 제어변수를 사용하

는 것이 유리한데 이러한 에서는 마하수와 

압력 회복율 제어가 한 것으로 단된다. 

아울러 명령 응답특성의 복잡함으로 인해 제어

기법의 설계가 다소 복잡해질 수 있다는 을 

제외하면 디퓨져 압력을 이용한 제어기법이 

가장 유용한 제어 기법임을 알 수 있다.

Performance index
Shock 

position

Diffuser 

Mach

Diffuser

Pressure

Command response Simple Simple Complex

Measurement accuracy Medium Low High

Sensor system Complex Complex Simple

Command response time Slow Fast Fast

Scheduling characteristics Bad Good Good

Control performance Allowable Allowable Good

Table 1. Characteristics of control variables for buzz 

margin control.

3. 제어기법 설계  해석

3.1 시뮬 이션 모델

  엔진 시뮬 이션 모델은 참고문헌[5]를 기반으

로 하여 흡입구의 최  압력 회복율과 유량계

수로 구성된 정  데이터 테이블을 추가하고 종

말 충격  치 이외에도 흡입구 출구의 압력

을 계산하여 센서 출력 값으로 사용할 수 있도

록 변경하 다. 이러한 모델 구조를 이용하면 풍

동시험결과를 쉽게 이용할 수 있고, 최  압력 

회복율을 알고 있기 때문에 버즈마진을 쉽게 계

산할 수 있다는 장 이 있다.

  흡입구의 압력을 제어하기 해서는 연료 

유량과 노즐목 모두를 제어입력으로 사용할 수 

있지만, 본 연구에서는 문제를 간단하게하기 

하여 가변 노즐목을 제어 입력수단으로 사용하

다.

3.2 제어기법 설계

  형 인 흡입구의 최  압력 회복율(max)
은 Fig. 4와 같이 비행 마하수와 받음각에 의한 

함수로 표 할 수 있는데, 비행 마하수가 증가할

수록 충격 의 강도가 강해짐에 따라 압력 손실

이 증가하여 최  압력 회복율이 감소하고, 받

음각이 증가할수록 유동 박리와 같은 특성으로 

인하여 추가손실을 발생시킨다.

  제어구조의 설계는 최  압력 회복율을 풍

동시험과 같은 과정을 통하여 미리 알고 있다고 
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가정하고 출발한다. 이 데이터를 이용하면 비행 

 측정하는 비행 마하수와 받음각 정보를 이용

하여 역으로 흡입구를 통해 획득할 수 있는 최

 압력 회복율을 추정할 수 있게 되므로, 설

계자에 의해 결정한 버즈마진()을 용하면 

Eq. 1을 이용하여 명령 압력 회복율()을 결

정할 수 있다. Fig. 4의 는 받음각 0도에 

해 20%의 버즈마진을 용한 결과이다.

  max (1)

   명령 압력 회복율은 비행  획득 가능한 

참조 데이터()와 결합하여 흡입구에서의 명

령 압력()으로 변환할 수 있고, 이 명령 값

을 흡입구 출구에서의 측정 압력()과 결합

하여 Eq. 2와 같이 오차(err)를 정의할 수 있으므

로 이를 최소화하기 한 제어루 를 Fig. 5와 

같이 구성할 수 있다.

  (2)
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Fig. 4 Max. total pressure recovery ratio of typical air 

intake about mach and AoA.

Fig. 5 Control structure for diffuser total pressure ratio 

control of supersonic intake.

  마하수  받음각 정보는 참고문헌[12]에서와 

같이 실시간으로 추정가능하다고 가정하 고 제

어기(K)는 비례 분 제어기(Proportional Integral, 

PI)를 비행 마하수에 따라 이득 계획기법을 용

하여 설계하 다.

3.3 모의 수치해석

  시뮬 이션은 Table 2와 같이 고정된 비행조

건(Fixed flight condition)과 두 가지의 기동조건

(Maneuver condition)으로 나 어 제어명령 안

정화  추종성능을 살펴보았다. 두 가지의 기동

조건은 비행 마하수만을 변화시켰을 경우에 스

러와 제어기의 성능이 모두 정상 으로 작

동하는지 확인하기 해 수행하 고, 두 번째의 

기동조건에서는 비행 마하수, 받음각, 연료 섭동

과 아울러 버즈마진이 계획되는 경우를 모의하

다.

  Fig. 6, 7은 고정된 비행조건에 한 시뮬 이

션 결과로써 비행 기 트림조건에서 정규화한 

연료 유량(Gf)을 0.5 에 10% 증가시켜 인가하

을 경우 버즈마진의 안정화 성능을 살펴본 결과

이다. Fig. 6와 같이 인 으로 인가한 연료 섭

동에 해 흡입구 출구 압력()이 증가하게 

되고 버즈마진(Bm)은 10% 이하로 감소한다. 이 

섭동으로 인해 버즈마진 제어기는 정규화 한 노

즐목 크기(At)가 증가하는 제어명령(command)

을 발생시키고 노즐 동역학에 의해 시간 지연을 

갖는 응답(response)을 보 다. 이러한 제어기 작

동으로 인하여 Fig. 7에서와 같이 정규화 한 흡

입구 압력(Pr)은 명령 압력으로 1.5  이내

로 안정화 되고 목표 버즈마진 한 10%로 안정

화 되는 결과를 보 다. 이는 제어기가 고정된

Conditions
Flight 

Mach

AoA

(deg)

Buzz 

margin

Fixed flight condition 2.0 0.0 10%

Maneuver condition 1 2.0→4.0 0.0 10%

Maneuver condition 2 2.0→4.0 0.0→5.0 Variable

Table 2. Simulation condition for total pressure control.
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비행조건에서 버즈마진 안정화를 해 정상 인 

작동을 하고 있다는 것을 의미하기 때문에 압

력 스 러와 결합한 기동조건에 한 시뮬

이션을 추가 수행하 다.

  Fig. 8-10은 비행기동 조건 1에서의 버즈마진 

제어성능을 시뮬 이션 한 결과이다.  Fig. 8은 

비행 마하수와 받음각으로 비행시간 40 간 마

하수를 2에서 4까지 비행역학 특성을 고려하지 

않고 인 으로 격히 증가시켰다. 이 게 인

으로 비행조건을 설정한 이유는 보다 과도

한 조건에서의 버즈마진 제어 성능을 살펴보기 

해 선정한 것이다. 아울러 당한 비행마하와 

고도에 필요한 연료를 Fig. 9와 같이 공 하 고 

버즈마진 제어기는 노즐목을 진 으로 감소시

키는 명령을 발생시켰다. 비행 마하수가 증가해 

감에 따라 버즈마진 10%를 달성하기 한 정규

화 한 명령 압력 비 응답은 Fig. 10과 같이 

나타났고 이에 따른 버즈마진은 기의 트림조

건에서 마하수 증가에 의해 11%까지 격히 증

가한 이후 목표 버즈마진을 잘 추종하고 있는 

결과를 보 다.

  Fig. 11-13은 비행기동 조건 2에서의 버즈마진 

추종성능을 시뮬 이션 한 결과로써 비행기동 

조건 1에 비하여 받음각 변화, 미리 계획된 버즈

마진 용 그리고 기 외란을 모의하 다. 기 

외란은 참고문헌[13]에 있는 약 난류(Light 

turbulence) 조건에 해 고도 증가효과를 고려

하 고, 버즈마진의 추종성능을 살펴보기 하여 

10%의 버즈마진으로부터 마하수가 증가할수록 

8%로 낮아지는 계획 조건에 해 시뮬 이션 하

다.

   Fig. 11은 비행 마하수와 기동에 의한 받음각 

변화를 도시한 것이다. 기동조건 1과 같은 방법

으로 당한 비행마하와 고도에 필요한 연료를 

Fig. 12와 같이 공 하 고 버즈마진 제어기는 

노즐목을 진 으로 감소시키는 명령을 발생시

켰다. 제어성능은 Fig. 13과 같이 제어 역폭 

범 에서 주  기외란에 해 한 제어

를 수행하고 고주  외란에 둔감한 성능을 보여 

목표 버즈마진을 잘 추종하고 있음을 알 수 있

다.
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Fig. 6 Normalized fuel flow rate (up) and nozzle 

throat area (down) for fixed flight condition.
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Fig. 7 Normalized diffuser total pressure (up) and 

buzz margin (down) for fixed flight condition.
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Fig. 8 Flight mach (up) and aoa (down) for maneuver 

condition 1.
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Fig. 9 Normalized fuel flow rate (up) and nozzle throat 

area (down) for maneuver condition 1.
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Fig. 10 Normalized diffuser total pressure (up) and 

buzz margin (down) for maneuver condition 1.
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Fig. 11 Flight mach (up) and aoa (down) for 

maneuver condition 2.
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Fig. 12 Normalized fuel flow rate (up) and nozzle 

throat area (down) for maneuver condition 2.
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Fig. 13 Normalized diffuser total pressure (up) and 

buzz margin (down) for maneuver condition 2.

4. 결    론

  범 한 마하수 역에서 버즈마진을 제어하

기 한 한 제어변수와 계획기법을 제안하

다. 제어기법의 타당성을 검증하기 하여 수

행한 수치 시뮬 이션 결과 10%의 연료 외란에 

해 2.5%의 오차를 갖는 버즈마진 안정화 성능

과, 비행 마하수  받음각 변화 조건에서도 비

행 기구간에서 1%의 버즈마진 제어오차를 갖

는 높은 추종성능을 확인하 다. 외란에 한 제

어 강인성을 확인하고자 수행한 버즈마진 추종 

시뮬 이션 결과는 낮은 비행 마하로부터 높은 
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비행 마하수까지  역에서 1% 이내의 높은 

제어 정확도와 강인한 제어성능을 보 다.
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