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1. 서    론

  155 mm 화포체계는 서방 세계 포병 전력의 
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ABSTRACT

  Operation area of corps was expanded under military reformation, and extending range of 155 mm 

howitzer became important issue. New approach is needed to extend range to 80 kim. Ramjet engine 

is air breathing engine, and it can provide specific impulse several times more than solid rocket motor 

so that range is extended using same weight of propellant. If the ramjet engine is gun-launched 

system, it does not require any other booster because muzzle velocity is near Mach 3. Especially solid 

fuel ramjet (SFRJ) does not have any moving part so that it is favorable for gun-launching system 

which is under high stress during launching. In this paper, we design air intake, combustion chamber, 

and nozzle of 155 mm gun launched ramjet propelled artillery shell with inviscid flow assumption. 

We conduct parameter study to have range more than 80 km, and maximum high explosive volume.

초       록

  최근 군 전력 개편에 따라 1개 군단이 담당해야할 작전 영역이 확대됨에 따라 155 mm 화포체계의 

사거리 연장은 중요한 이슈가 되었다. 80 km 이상 155 mm 화포 체계의 사거리를 연장하기 위해 새로

운 시도가 필요하다. 램제트 기관은 공기흡입식 기관으로 고체 연료 로켓에 비해 몇 배 이상 높은 비

추력을 제공할 수 있어 같은 연료 무게로 더 멀리 포탄을 투사하는 것을 가능하게 한다. 램제트 기관

을 포로 발사할 경우 포구 초속이 약 Mach 3 이므로 추가적인 부스터가 필요치 않다. 특히 고체 연료 

램제트 (Solid Fuel Ram Jet, SFRJ)는 어떠한 구동기관이 없어 발사 시 높은 충격을 받는 포탄에 적용

하기에 적합하다. 본 연구에서는 155 mm 화포체계를 위한 포발사 램제트 추진탄을 설계하기 위해 비

점성 유동을 가정하여 공기 흡입구, 연소실, 노즐을 설계하였다. 설계 변수를 변화시키며 80 km 이상 

사거리를 가지며, 고폭탄 탑재 용적을 최대화 할 수 있도록 설계하였다.
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핵심으로 견인포, 자주포로 널리 쓰이고 있다. 

따라서 세계적으로 155 mm 화포의 사거리를 연

장하려는 시도가 이어지고 있으며, 최근 대한민

국의 군 전력 개편에 따라 각 군단이 담당하는 

전장 영역이 현재 가로 30 km, 세로 70 km에서 

가로 60 km, 세로 120 km로 확장됨에 따라 155 

mm 화포의 사거리 연장은 중요한 문제가 되었

다[1]. KM107탄의 18.8 km 사거리를 연장하기 

위해 155 mm 포탄 후방에 고체 로켓 모터를 장

착해 사거리를 30.1 km로 늘린 KM549A1탄, 역

시 포탄 후방에 항력 감소재 (Base bleed, BB)를 

적용해 사거리를 41 km로 연장한 K307탄 등이 

개발되었으나, 사거리를 80 km 이상 연장하기 

위해서 새로운 시도가 필요하다[2]. 그 일례로 

공기흡입식 엔진은 고체 로켓 모터에 비해 비약

적으로 높은 비추력을 제공할 수 있다. 따라서 

공기 흡입식 엔진을 155 mm 포탄에 설치할 수 

있다면, 획기적인 사거리 연장을 기대할 수 있

다. 공기 흡입식 엔진 중 램제트 엔진은 터보팬 

엔진과는 달리 압축기와 터빈이 없어 그 구조가 

단순하며 항력이 적어 초음속 비행에 적합하다. 

또한 155 mm 화포의 포구초속이 Mach 3에 근

접하므로 포구를 떠난 직후 바로 램제트 작동 

영역에 들어가므로, 어떠한 추가적인 부스터 장

치가 필요 없는 장점이 있다. 또한 램제트 엔진

의 일종인 고체 연료 램제트 엔진(Solid fuel 

ramjet, SFRJ)은 엔진 내 어떠한 구동부도 없어 

구조가 매우 간단하며, 화포 발사 시 막대한 충

격이 가해지므로 155 mm 화포 체계에 적용할 

램제트 기관으로 가장 적합하다[3,4]. 그러나 지

금까지 연구된 램제트 추진탄은 램제트 엔진에 

너무 많은 내부 용적을 할애하므로, 정작 고폭탄

의 용적이 줄어들어 위력이 줄어드는 단점이 있

었다[5-8]. 그러므로 본 연구에서는 고폭탄 용적

을 최대화 할 수 있는 형상을 제안하고, 공기의 

점성 효과를 고려하여 CFD를 통해 상세설계를 

진행하기 전단계로 비점성 유동을 가정하여 기

초 형상 설계를 진행하였다. 그리고 설계 변수를 

변화시키며 80 km 이상 사거리를 달성할 수 있

도록 설계 인자 연구를 하였다. 

2. 램제트 추진탄 각부 설계

2.1 공기 흡입구 설계

  공기 흡입구는 초음속으로 들어오는 유동을 

램 압축을 통해 원하는 압력으로 공기를 압축한

다. 이러한 과정은 비가역적인 압축과정이며, 충

격파를 지나며 전압력 손실이 일어나게 된다. 만

약 1개의 수직 충격파로 압축을 할 경우 전압력  

회복률이 매우 낮아지므로, 전압력 손실을 최소

화하기 위해 수 개의 경사 충격파를 통과시킨다. 

그러면서 공기 흡입구는 설계 유량을 흡입할 수 

있어야 하며, 여러 속도 영역에서 작동할 수 있

도록 강건한 설계를 하여야 한다. 

  155 mm 포발사 램제트 추진탄 설계를 Fig. 1

에 나타내었다. 전 유동 영역에서 비점성 유동을 

가정하였다. 첫 번째 경사 충격파를 주기 위해 

Fig. 1 155 mm gun-launched ramjet propelled artillery shell.
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원뿔로 설계하였다. 첫 번째 경사 충격파의 각

도, 속도, 마하수 계산을 Taylor-Maccoll 식(Eq. 

1-6)을 이용하여 수치적으로 계산하였다. 

  Taylor-Maccoll 식은 다음 Fig. 2와 같은 콘의 

유동에 대해서 다음의 수식으로 계산을 수행한

다.

  이 식에서 M은 마하수이며 충격파의 각도 

에 대해서 속도 성분 u와 v가 구해진다.




  (1)




 (2)

 
 

 







 cot







 cot

(3)

  









 
  (4)

   (5)

 (6)

  이후 압력, 온도, 밀도 등은 압축성 유동 관계

식으로 도출하였다. 연소실에서 원활한 연소를 

위해 유동 방향을 포탄의 축과 평행하게 유도해

야 하며 이 과정에서 두 번째 경사 충격파가 발

Fig. 2 Schematic of Taylor-MacColl conical flow.

생한다. 이 후 유동은  y축 방향으로 각 포인트

별로 유동에서 속도, 온도, 압력, 밀도 등이 크게 

다르지 않기 때문에 근사 1차원 유동으로 가정

하고 풀었다. 

  확산부에서 수직 충격파를 지나며 유동은 아

음속으로 감속되며, 면적 확장으로 인해 더욱 감

속된다. 이를 통해 유동은 마지막까지 압축되며, 

이 때 수직 충격파의 위치는 램제트 기관의 강

건성과 밀접하게 연관되어 있으므로, 다소 전압

력 손실이 발생하더라도 확산부에 충격파가 생

기는 초임계 조건으로 작동하도록 설계하여 수

직 충격파가 공기 흡입구 앞쪽으로 돌출되는 것

을 피해야 한다.

  수직 충격파의 위치를 계산할 때에는 평행부

와 연소실의 압력, 밀도, 온도, 속도의 시스템 구

성요소를 계산 후, 질량 보존, 운동량 보존 법칙, 

에너지 보존 법칙을 고려하여 충격파 생성 전 

후에서의 압력 값을 구하였다. 마하수를 압축성 

유동 관계식을 통해 구한 충격파 이후의 압력 

값과 비교하여 수렴할 때 까지 반복 계산을 수

행하였다.

2.2 연소실 설계

  연소실은 기존 설계와는 다르게 이중 환형 구

조로 고체 연료를 배치하여(Fig. 1 노란색 부분) 

연료가 연소될 수 있는 면적을 최대화하여 추력

을 극대화하고, 155 mm 포탄의 고폭탄 수용 용

적(Fig. 1 빨간색 부분)을 극대화하고자 하였다. 

따라서 노란색 부분 사이에서 연소가 일어나는 

것이다. 연소실 설계에 중요한 인자인 연료 후퇴

율이 0.5 mm/s 라고 가정하고 설계를 진행하였

다. 이러한 연료 후퇴율은 동일한 연소 매커니즘

을 가지고 있는 하이브리드 로켓의 후퇴율에서 

차용하였고, 산화제가 공기임을 고려하여 좀 더 

보수적인 값을 사용하였다[9]. 향후 연료 후퇴율

은 해석적으로 정확한 값을 기대하기 어려우므

로 실험적으로 검증해야 할 것이다. 지배 방정식

은 질량 보존, 모멘텀 보존, 에너지 보존 방정식

을 사용하였으며 에너지 보존 방적식을 풀 때 

연소실 내의 반응을 안정한 상태로 가정한 뒤 

NASA CEA 코드를 사용하여 연소실 내의 상태
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가 화학 평형 상태에 도달했을 경우에 대한 계

산을 수행하였다[10].  

2.3 노즐 설계

  노즐을 지나는 유동의 온도는 매우 높다. 따라

서 노즐 계산을 위해서는 유동에서 발생하는 라

디칼을 고려한 비평형 화학 계산을 필요로 한다 

[11]. 하지만 노즐에서의 온도가 1500 K 수준으

로 로켓 노즐에 비해 발생하는 라디칼의 양을 

무시하여 화학 평형 상태를 가정할 수 있다. 본 

연구에서는 평형 화학 계산을 통해 노즐 내 물

성치 변화를 계산하고, 필요한 노즐목 직경, 노

즐 출구에서의 추력을 계산하였다. 

  노즐 목 직경은 연소실에서 발생하는 에너지

와 연료 유입량을 고려한 질량, 모멘텀, 에너지 

보존 방정식을 이용하여 계산하였다. 이때 변수

는 밀도, 압력, 속도, 온도의 4가지 이기에 노즐 

목의 면적은 환경에 따라 계속 변하는 가변 노

즐의 형태가 된다. 이것은 향후 실제 설계 시 도

입이 어려우므로 작동 영역에서 강건한 성능을 

보이는 노즐 목 면적을 결정하거나 혹은 삭마 

노즐을 도입하여야 한다.

  노즐에서 유동이 확장될 때의 유동은 다음의 

모멘텀 보존식을 이용하여 계산한다.



 
  


(7)

  밀도는 다음의 평형 상태 계산을 수행하여 얻

는다.

    


(8)

  그리고 질량 보존 식을 통해 단면적 A를 얻을 

수 있다. 본 연구에서는 단면적의 직경을 155 

mm로 설정하였다. 그리고 A의 값이 설계한 노

즐의 출구 값에 다다르면 계산을 종료한다. 그리

고 최종적으로 추력식을 얻는다.

 
  ×  

(9)

  그러나 노즐목 팽창비는 일부 손실을 감수하

더라도 전 작동 영역에서 확실히 연소 가스를 

가속할 수 있도록 매우 크게 설계하였으며 후방

에서 155 mm 탄을 바라볼 경우 하나의 콘 형상

을 이루게 되었다.  

3. 설계 인자 연구

3.1 공기 흡입구 전단부 설계 인자

  155 mm 포발사 램제트 추진탄을 설계할 때 

고려한 설계 인자는 포탄의 포구 초속, 연료의 

두께, 연료와 공기의 당량비, 그리고 원뿔 각도

이다. 각 설계 인자를 변화시키며 사거리 변화에 

미치는 영향을 알아보았다. 155 mm 포탄의 사

거리는 3 자유도 궤적 계산을 통해 계산하였다.

  155 mm 포탄의 포구 초속을 900 m/s에서 

1200 m/s로 변화시키며 사거리에 대한 영향을 

Fig. 3에 나타내었다. 

  포구 초속이 1200 m/s에 달했음에도 사거리 

변화는 크지 않았다. 그 이유는 포탄이 발사될 

때 지상의 두꺼운 대기층을 통과하게 되므로, 포

구 초속이 클수록 공기 저항도 커져 사거리 연

장에 크게 영향을 주지 못하는 것으로 보인다. 

본 연구에서는 K9 자주포의 최대 포구 초속에 

근접한  Mach 2.75을 포구 초속으로 설정하였

다.  

  연료의 두께를 2 mm에서 8 mm까지 변화시

키며 계산한 결과를 Fig. 4에 나타내었다. 

  포구 초속에 비해 연료 두께는 사거리 연장에 

큰 영향을 끼치는데, 연료 두께를 8 mm 까지 

할 경우 사거리를 100 km 이상까지 연장시킬 

수 있는 것으로 나타났다. 이는 연료의 연소시간

이 증가하여 더 큰 전충격량을 제공할 수 있기 

때문으로 보인다. 본 연구에서는 80 km 사거리 

연장이 목표이므로 연료 두께를 7 mm로 설정하

였다. 하지만 향후 실제 시험 시 받음각 및 연소

실 유입공기 형상과 유동값에 따른 추진제 반응 

상태 등의 영향으로 램제트 시스템의 효율은 저

하될 수 있으므로 설계 마진을 고려하여 추진제

의 두께를 키워야 할 것으로 예상된다.



56 강신재 ․ 박 철 ․ 정우석 ․ 권태수 ․ 박주현 ․ 권세진 한국추진공학회지

Fig. 3 Effect of muzzle velocity on the range of 155 

mm shell.

Fig. 4 Effect of fuel thickness on the range of 155 

mm shell.

  당량비에 따라 공기와 연료의 혼합비율이 바

뀐다. 본 연구에서 당량비를 0.5에서 0.75로 변화

시키며 계산을 수행하고 결과를 Fig. 5에 나타내

었다.

  당량비가 1에 근접하면 모든 산화제와 연료가 

연소에 참여하게 되고, 당량비가 1보다 낮아지면 

연료 희박상태가 된다. 댱량비를 높이면 동일한 

연소시간에 대해 초임계 상태에서의 설계를 할 

경우 연소실 압력 증가에 의한 수직 충격파의 

전진을 막기 위해 흡입 공기 유량이 감소하게 

된다.  그 결과 추력과 함께 비추력이 감소하였

다. 그러나 당량비를 매우 낮출 경우 흡입구가 

비정상적으로 커질 우려가 있으므로 당량비를 

0.5로 설정하였다. 

Fig. 5 Effect of fuel-air equivalence ratio on the 

range of 155 mm shell.

Fig. 6 Effect of cone angle on the range of 155 

mm shell.

  공기 흡입구의 원뿔 각도는 첫 경사 충격파의 

각도와 전압력 회복률에 영향을 끼친다. 본 연구

에서는 15.5도에서 25.5도까지 변화시키며 사거

리를 계산하였다. 그 결과를 Fig. 6에 나타내었

다.

  원뿔 각도가 커질수록 사거리가 연장되었다. 

이것은 원뿔 각도가 커짐에 따라 유동의 전압력 

회복율이 감소하지만 첫 번째 경사 충격파에서 

압축이 더 많이 진행되어 연소실에서 높은 압력

을 형성시키게 되어 추력이 증가하기 때문이라 

판단하였다. 하지만 원뿔 각도를 계속 증가시키

면 경사 충격파 이후의 유동의 마하수가 많이 

감속되어 추가적인 경사 충격파 생성이 어려워

수직 충격파가 평행 부 이후에 생성되는 초임계



제19권 제4호 2015. 8. 비점성 유동을 가정한 포 발사 램제트 추진탄 설계 57

Fig. 7 Effect of area ratio of combustion chamber 

on the range of 155 mm shell.

 

상태의 작동 조건을 가지기 어려워진다. 본 연구

에서는 80 km 사거리 연장이 목표이므로 원뿔 

각도를 17.5도로 선정하였다.

3.2 확산부 및 연소실 설계 인자

  155 mm 포발사 램제트 추진탄의 내부 형상을 

결정 하는 인자는 흡입구 목과 연소실 면적비, 

확산부 영역 길이이다. 

  흡입구 목과 연소실의 면적비, 즉 연소실 면적

비변화에 따라 연소실의 크기가 결정된다. 본 연

구에서는 5.0에서 6.5까지 연소실 면적비를 변화

시키며 사거리를 계산한 결과를 Fig. 7에 나타내

었다. 계산 결과 연소실 면적비의 사거리에 대한 

영향이 매우 작았다. 면적비 5.0에서 6.5까지 변

화시켰을 때 총 사거리변화는 1 km 미만이었다. 

본 연구에서는 그 중 가장 사거리가 연장된 연

소실 면적비 5.25를 선정하였다.

  확산부 길이는 램제트 엔진의 강건성과 중요

한 관계가 있다. 탈 설계점 중 초임계 상황에서 

수직 충격파가 확산부에 존재해야 램제트 엔진

이 안정적으로 작동할 수 있게 된다. 따라서 확

산부 길이는 충분히 길 필요가 있다. 본 연구에

서는 155 mm 포탄의 길이를 보존하기 위해 확

산부 길이를 연장하고 연소실 길이를 축소하였

다. 확산부 길이를 50 mm에서 100 mm까지 변

화시키는 동시에 연소실 길이를 500 mm에서 

450 mm까지 감소시켰다. 이에 따른 사거리 변

화를 Fig. 8에 나타내었다.

Fig. 8 Effect of length of expanding region on the 

range of 155 mm shell.

  본 연구에서는 최종 충격파의 위치를 확산부

에 두도록 초임계 설계를 진행하였기 때문에 전

압력 손실에 의해 엔진의 성능이 저하된 것으로 

볼 수 없다. 따라서 확산부 길이가 증가하고 그

에 따라 연소실 길이가 감소할수록 사거리가 감

소한 것으로 판단하였다. 그러나 연소실 길이를 

500 mm로 고정하고 계산하였을 때 사거리 변화

가 없었다. 이것은 연소실에서 평형상태를 가정

하고 화학 평형 계산을 수행했기 때문이다. 이 

경우에서는 동일한 흡입구 설계에 의해 공기 흡

입량이 같으며 연소실은 동일한 단면적과 후퇴

율을 가진다. 따라서 연소실 길이가 짧아질 수록 

반응에 참여하는 연료의 양이 감소하므로 그만

큼 화학반응에 의해 발생하는 에너지가 줄어들

어 연소실의 압력이 감소한다. 이로 인해 추력이 

줄어들었기 때문으로 볼 수 있다. 따라서 155 

mm 포탄의 길이를 연장시키는 것이 허용 가능

하다면 연소실 길이를 고정하고 확산부 길이를 

증가시키는 것이 램제트 엔진의 강건성을 향상

시킬 것이다. 또한 155 mm 포탄의 길이가 고정

되어 있다면 확산부 길이는 램제트 엔진의 강건

성과 사거리를 트레이드 오프하여 선정해야 한

다. 이는 향후 유동 박리와 연소실 유입 속도 형

상을 고려하여 확산부 길이에 따른 압력 손실 

등의 계산을 통해 결정 될 것이다. 또한 본 연구

에서는 비점성 설계이기 때문에 확산부의 면적

비만으로 확산부의 성능이 결정된다. 따라서 향

후 유동장 해석을 통해 각도 변화에 의한 영향
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의 고려가 필요할 것이다. 본 연구에서는 확산부 

길이를 50 mm로 선정하였다. 

4. 포발사 램제트 추진탄 설계 결과

  설계 인자 연구를 통해 사거리 83.6 km인 설

계 변수들을 Table 1에 정리하였다. 

4.1 궤적 계산 

  3 자유도 궤적 계산을 통해 위 과정을 통해 

설계된 포탄의 궤적과 KM107, KM549A1 포탄의 

궤적을 Fig. 9에 사거리와 고도로 나타내었다.  

궤적 계산은 3개의 2차 미분방정식을 반경, 경

도, 위도의 세 변수에 대해서 궤적 계산을 수행

한다.

 



 

cos
 





 cos
cos

 sin

 

 (10)

  

 


cos

 





 sin

 sinsin 







 cossin


 cos


 coscos





cos



 cos












 (11)

 


 

 





 sin

 sin cos






 cossin  
 cos



 coscos





sin







 

cossin





 (12)

  여기서 m은 총 질량, g는 중력 가속도, R은 

Parameter Value

Muzzle velocity 940 m/s

Fuel thickness 7 mm

Equivalence ratio 0.5

Cone angle 17.5o

Area ratio of 

combustion chamber
5.25

Length of expanding 

region
50 mm

Length of combustion 

chamber
500 mm

Table 1. Design parameter of gun-launched ramjet 

propelled artillery shell.

지구 반경, r은 지구 중심으로부터 비행체까지의 

거리, 는 경도, 는 위도, L은 양력, D는 항력, 

T는 추력, 는 bank 각, 는 공기에 대한 비행 

방향각, 는 추력 pitch 각, 는 추력 yaw 각이

다.

  공기역학적 계수는 비슷한 형상의 비행체에 

대한 데이터를 적용하였다[12,13,14]. 그리고 3자

유도 궤적계산으로 받음각에 의한 영향은 고려

하지 않았다. 적용한 값은 CL=0.0, CD=0.4이다. 

KM107 탄은 사거리 18.8 km, 최대 고도 7.1 km

이었고, KM549A1은 사거리 30.1 km, 최대 고도 

11.9 km이었다. 마지막으로 포발사 램제트 추진

탄은 최대 사거리 83.6 km, 최대 고도 26.8 km

이었다. 

  포발사 램제트 추진탄의 궤적을 Fig. 10에 시

간과 속도, 항력으로 나타내었다. 램제트 엔진은 

발사 후 14초 동안 연소하며 속도가 약 Mach 4

까지 가속된다. 그리고 연소 종료 후 최대 고도

에 이르기 전까지 지속적으로 속도가 감소되고, 

최대 고도 통과 후 약간 가속되다 감속된다. 항

력은 발사 직후 가장 크다가 포탄이 40초 후부

터 항력이 매우 감소하여 약 100초까지 항력이 

거의 없이 비행하는 것을 알 수 있다. 이는 Fig. 

11에 나타낸 것 같이 40초에서 100초까지 대기 
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Fig. 9 Trajectory of typical artillery shells and gun- 

launched ramjet propelled artillery shell.

밀도가 매우 낮아지는 고도 20 km 이상으로 상

승하여 비행하기 때문이다.

  이러한 결과는 앞서 설계 인자 연구에서 포구 

초속을 1200 m/s까지 상승시켰는데도 불구하고 

사거리 연장효과가 미약한 것을 설명해 줄 수 

있다. 포탄의 비행과정에서 대기밀도가 높은 발

사 초기에 가장 높은 항력을 받기 때문에, 포구 

초속이 높을수록 항력이 높아지기 때문에 사거

리 연장 효과가 낮은 것이다. 반면 포발사 램제

트 추진탄은 대기밀도가 가장 높은 지점을 비행

할 때 추력을 지속적으로 공급하여 오히려 속도

를 증가시킨다. 그리고 대기 밀도가 낮은 20 km 

이상 고도로 상승시켜 거의 항력이 없이 비행하

게 하기 때문에 타 추진 수단에 비해 비약적으

로 사거리가 향상되었다[15].

 

4.2 고폭탄 용적

  155 mm 포탄은 적진에 고폭 화약 물질을 투

사하기 위한 수단이다. 따라서 포탄의 고폭탄 용

적을 충분히 확보하여야 한다. 본 연구에서 고폭

탄 용적으로 활용 가능한 곳은 Fig. 1에 나타낸 

빨간색 부분이다. 공기 흡입구 원뿔 앞단은 신관

을 장착하여야 하고, 기타 보조 장치가 장착되어

야 하기 때문에 고폭탄을 설치할 수 없고, 노즐 

부분은 삭마 냉각 재료 배치와 포탄의 조립성 

때문에 고폭탄을 설치할 수 없다. 따라서 고폭탄 

용적으로 활용 가능한 부피는 약 3 L 이하이다.

Fig. 10 Trajectory of gun-launched ramjet propelled 

artillery shell in time, velocity, and drag.

Fig. 11 Trajectory of gun-launched ramjet propelled 

artillery shell in time, and altitude. 

5. 결    론

  155 mm 화포체계의 사거리를 80 km이상 비

약적으로 향상시키기 위해 고체 로켓 모터에 비

해 높은 비추력을 제공할 수 있는 램제트 엔진

을 장착한 포발사 램제트 추진탄의 비점성 유동

을 가정하여 기초 형상 설계를 진행하였다. 설계 

인자 연구를 통해 사거리 83.6 km를 달성할 수 

있는 설계 변수를 도출하였고 3 자유도 궤적 계

산을 통해 포탄의 사거리, 고도, 속도, 항력을 계

산하였다. 이 때 고폭탄 용적으로 활용 가능한 

부피는 3 L 이하이다. 



60 강신재 ․ 박 철 ․ 정우석 ․ 권태수 ․ 박주현 ․ 권세진 한국추진공학회지

  향후 점성을 고려한 CFD 계산을 통해 본 연

구를 통해 도출된 형상을 개량해야 할 것이다.  

후    기

  본 연구는 풍산-KAIST 미래기술연구센터 연구

비 지원으로 수행되었습니다.
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