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근사 1차원 솔버를 이용한 이중모드 램제트 연소실 해석
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ABSTRACT

In this work, a one-dimensional combustor solver was constructed for the scramjet control m
odel. The governing equations for fluid flow, Arrhenius based combustion kinetics, and the inje
ction model were implemented into the solver. In order to validate the solver, the zero-dimensi
onal ignition delay problem and one-dimensional scramjet combustion problem were considered
and showed that the solver successfully reproduced the results from the literature. Subsequentl
y, a ramjet analysis algorithm under subsonic speed conditions was constructed, and a study o
n the inlet Mach number of the combustor was carried out through the thermal choking locatio
ns at ram conditions. In such conditions, a model for precombustion shock train analysis was i
mplemented, and the algorithm for transition section analysis was introduced. In addition, in or
der to determine the appropriateness of the ram mode analysis in the code, the occurrence of a
n unstart was studied through the length of the pseudo-shock in the isolator. A performance a
nalysis study was carried out according to the geometry of the combustor.

초 록

본 연구에서는 스크램제트 제어모델 정립을 위한 1차원 연소기 해석 솔버가 구축되었다. 유체에 

대한 지배방정식 및 아레니우스 식 기반의 연소모델, 연료분사모델이 솔버 내에 구현되었으며, 해석

이 수행되었다. 솔버의 검증을 위하여 0차원 점화지연 문제 및 1차원 스크램제트 연소해석 문제가 

도입되었으며, 현 솔버가 선행 문헌의 결과들을 성공적으로 재현해 내고 있음을 확인하였다. 이어서 

아음속 조건에서의 해석을 위한 램제트 해석 알고리즘이 구축되었으며, 열질식 위치를 통해 램제트 

조건에서 연소기 입구 마하수를 확정하는 해석이 수행되었다. 램조건에서 PCST (precombustion
shock train) 해석을 위한 모델이 도입되었으며, 천이구간 해석을 위한 알고리즘이 도입되었다. 또

한 코드 내 램모드 해석의 적절성을 판단하기 위해 격리부 내 의사충격파 길이를 통해 불시동 발

생 여부가 분석되었다.

Key Words : Scramjet(스크램제트), Ramjet(램제트), Ram-Scram transition(램-스크램 천이), Hydrogen

(수소)
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Ⅰ. 서 론

스크램제트, 램제트 엔진과 같은 초음속 추진기관 

연구가 국내외에서 활발히 이루어지고 있다. 대표적

으로 NASA에서 연구 중이며, 2010년에 초도비행에 

성공한 X-51 비행체를 예로 들 수 있다. 또한 호주에

서 진행 중인 HyShot 프로젝트는 HyShot II, HyShot
IV 등의 성공적인 비행시험 결과를 보고하였으며, 이

를 바탕으로 한 많은 실험 및 해석 연구가 수행된 

바 있다. 이와 같은 초음속 추진기관 내부 유동 특성

의 해석을 위해 전산유체역학(CFD) 기반의 난류연소

해석 솔버가 이용된다. 대표적으로 Furby 등은 약 

640만 개의 비정렬 격자들을 사용하여 strut type 분

사구로 구성된 초음속 연소기를 성공적으로 해석한 

바 있다[1]. 이와 같은 3차원 난류 유동의 초음속 연

소해석은 병렬 연산을 이용하여 주로 수행되며 높은 

정확도를 보장한다는 장점이 있다. 그러나 추진시스

템의 설계 고도에 적합한 최적 추력과 당량비의 결

정을 위해서는 여러 조건에서의 해석이 요구되며, 고

성능 컴퓨터와 오랜 해석 시간을 요구하는 3차원 전

산유체역학 해석은 부적절하다. 이에 따라 0~1차원 

환경에서 해석 조건을 간소화한 lumped 모델들이 

개발되었다. 대표적으로 Chavez[2] 등은 연소기 및 

노즐 해석에 적합한 3개 질점으로 구성된 0차원 모

델을 제시한 바 있다. 이와 유사하게 Bolender 등[3]
은 초음속 엔진의 해석에 적합한 비선형 모델을 제

시하였다. 이와 같은 간소화 모델들은 빠른 해석을 

수행할 수 있다는 장점이 있으나 연소와 관련된 수

식을 직접 계산하지 않아 부정확할 가능성이 있다는 

한계가 있다. 이를 보완하기 위하여 Torrez[4] 등은 

아레니우스 모델을 기반으로 한 연소해석 기법을 1
차원 솔버 내에 도입하여 해석 모델을 구축한 바 있

다. 이에 대하여 실험 결과가 존재하는 연소기-노즐 

형상을 대상으로 한 결과가 도출되었으며, 성공적인 

검증이 수행되었다. 또한, Birzer[5] 등은 strut type
injector 기반의 분사모델을 적용한 근사 1차원 연소 

해석 모델을 구축하였다.
국내의 lumped 모델을 이용한 이중모드 공기흡입 

추진시스템 해석은 여러 사례들이 보고되어 있으며,
연소효율을 온도 및 당량비에 대한 함수로 단순화하

여 연소해석을 진행한 바 있다. Choi[6] 등은 Taylor-
Maccoll 유동관계식과 Quasi 1-D 모델을 적용하여 

이중연소 램제트 모델에 대해 연구를 진행하였으며,
추력을 계산하였다. Kim[7] 등은 유한화학반응 모델과 

화학평형 모델을 스크램제트 1차원 해석 모델에 적용

시켜 차이에 대해 연구한 바 있다. 본 연구에서는 대

상 비행체의 설계를 위한 연소해석을 위하여 1차원 

지배방정식들 및 strut type injector 기반의 분사모델,

Nomenclature
 = 밀도  = 분자량
 = 질량 유량  = 정반응 속도

 = 유속 ′ = 반응물의 이론 반응 계수

 = 연소실 단면적 ″ = 생성물의 이론 반응 계수

 = 비열비  = i 화학종의 농도

 = 마하수  = 분사구에서 주입되는 연료 질량 유량

 = 마찰 계수  = 혼합효율

 = 수력학적 직경  = 반응에 관여하는 연료 질량 유량

 = 연료 주입방향 계수  = 주입구 길이

 = 온도  = 혼합 길이
 = 평균 분자량  = 대류 마하수

  = i 화학종의 질량분율  = crocco 수

  = 주입된 i 화학종의 질량유량 c = shock train 길이 상수

 = 열용량

 = i 화학종의 비엔탈피 Subscripts
 = 총엔탈피

 = 단열상태 벽온도 f = 연료

 = 벽온도 a = 공기

Pr = 프란틀 수 0 = 격리부 입구 

 = i 화학종의 생성 속도 1 = 연소기 입구

R = 기체상수 2 = 일정 단면적의 연소기 끝 부분
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그리고 국내 최초로 유한요소 화학반응 기반의 램-스
크램 이중모드 공기흡입 추진시스템 솔버 개발 및 알

고리즘에 대한 연구가 수행되었다. 또한 보다 정확한 

해석을 위하여 추진시스템의 면적을 고려한 준 1차원 

해석이 진행되었고 아레니우스 식 기반의 다단계 화

학반응식 해석 및 검증작업이 수행되었다. 이어서 열

질식 현상을 고려한 이중램제트 추진시스템에 대한 

해석이 수행되었으며, 관련 내용이 제시되었다.

Ⅱ. 본 론

2.1 1차원 해석 프로그램의 작성과 검증

2.1.1 이중모드 램제트 연소실 모델링

정확한 추진시스템의 추력 해석을 위해서는 밀도 

기반의 3차원 전산유체역학 해석이 요구된다. 그러나 

궤적최적화에 요구되는 추력테이블의 작성 및 최적 

당량비를 파악하기 위해서는 빠른 계산이 요구되며,
1차원 이하의 간소화된 해석이 필요하다. 이에 따라 

본 연구에서는 선행 문헌[4]을 바탕으로 한 1차원 지

배방정식 모델링이 이루어졌으며, 이에 대한 세부사

항은 다음과 같다. 해석을 위하여 (1) 질량보존 식,
(2) 나비에-스토크스 식, (3) 이상기체 상태방정식, (4)
평균 분자량 계산 식, (5) 연료 분사 관계식, (6) 에너

지 방정식, (7) 화학종 방정식, (8) 화학종 생성속도 

식들이 이용되었다. 풀이를 위하여 각각의 식들이 행

렬화 되었으며, 완전 결합된 상태로 (fully coupled)
해석이 이루어졌다. 해석은 MATLAB 내에 내장되어 

있는 ode23tb 솔버를 이용하여 진행되었다. ode23tb
는 경직성 미분방정식 풀이에 적합한 trapezoidal
method 기반의 솔버이며, 완전 결합된 유체 지배방

정식의 풀이에 적합하다.
지배방정식의 완결을 위하여 식 (7), (8)에 대한 

Arrhenius equation 기반의 연소해석 모델이 도입되

었다. 연소해석 모델은 수소에 대하여 13개의 화학종

과 33개의 아레니우스 방정식으로 구성된 반응모델

이 선택되었다[8].

2.1.2 램-스크램 모드 전환 알고리즘

스크램제트의 효율적인 비행을 위해서는 고도와 

속도 등 급격히 변화하는 비행조건들을 고려하여 안

정적인 추력이 발생할 수 있도록 연소 상태를 유지

하는 것이 필수적이다. 따라서 변화하는 비행조건 별

로 적절한 추진시스템 모드를 설정하고 모드 전환 

여부를 파악할 수 있는 알고리즘이 필요하다. 이중모

드램제트의 비행 모드로는 격리부에 강한 충격파가 

발생하여 연소기로 유입하는 유동이 아음속인 램모

드 그리고 유동이 연소기에 유입된 후 모든 구간에

서 초음속으로 유지되는 스크램 모드가 존재한다. 이 

때, 스크램 모드에서의 연료 당량비 증가는 연소기 

내부 마하수 감소로 인한 램 모드 천이로 이어진다.
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램 모드의 경우 연소실 유동이 아음속이 되기 위해

서 격리부에서 예연소 충격파열(Precombustion shock
train)이 발생하며 스크램제트 내부에 열질식이 발생

하지만 스크램 모드에서는 내부에 열질식이 발생하지 

않는다. 따라서 램 모드 해석에서는 스크램 모드의 

해석과는 달리 격리부와 연소기의 상호작용을 고려해

야 한다. 스크램 모드는 격리부 내부 예연소 충격파

열(Precombustion shock train)의 유무로 Late Scram
mode와 Early Scram mode로 나뉜다. Late scram
mode일 경우 Early Scram mode, Ram mode에 비해 

격리부 내부 경계층 두께도 매우 작고 박리된 유동 

또한 무시할 수 있을 만큼 작다. 따라서 Late Scram
mode에서 격리부 구간에 예연소 충격파열이 없어 

흡입구 출구 조건과 격리부 출구 조건이 동일하다는 

가정을 할 수 있지만 Early scram mode의 경우 격

리부 내에 예연소 충격파열이 존재하므로 격리부의 

박리된 유동 및 예연소 충격파열을 고려한 계산이 

수행되어야 한다.
모드 전환의 기본적인 알고리즘은 Fig. 1과 같다[9].

먼저, 주어진 비행조건을 통해 흡입구 출구 값들이 정

해지면 주어진 비행조건이 Late Scram mode이며 예

연소 충격파열이 존재하지 않는다고 가정한다[4,10].
Late Scram mode의 해석에서는 격리부 내에서 충격

파로 인한 압력변화가 존재하지 않으므로 흡입구 출

구 조건과 격리부 출구 조건이 동일하다고 가정할 

수 있다.
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Fig. 1. Ram-Scram transition algorithm

흡입구 출구 값을 연소기 솔버에 입력 값으로 넣

고 해석을 진행했을 때 연소기 내부 마하수가 1 이

하로 내려가는 부분이 존재하지 않고 일정 단면적 

연소기의 끝부분에서 마하수가 연소기 마하수의 0.76
배보다 크다면 처음 가정했었던 Late Scram mode가 

참이라고 가정한다. 만약 연소기 내부 마하수가 1이
하로 내려가는 부분이 존재하지 않지만, 식 (9), (10)
과 같이 일정 단면적 연소기의 끝부분에서 마하수가 

연소기 마하수의 0.76배보다 작다면 주어진 조건은 

Early Scram mode로 해석을 진행해야 한다. Early
Scram mode에서는 choking은 일어나지 않지만 격리

부 내부 충격파가 고려된 계산이 이루어져야 한다.
Early Scram mode로 판별이 되었을 때 연소기 입

구의 마하수는 식 (10)의 범위에서 iteration을 통하

여 구한다. 가정한 마하수로 식 (11)을 통하여 연소

기 입구에서의 압력을 구할 수 있으며, 격리부 내부 

충격파 관계식을 풀어 연소기 입구에서의 온도와 밀

도를 추가적으로 구한다. 식 (11)은 격리부 내부의 

경계층으로 인한 박리된 유동(seperated flow)이 고

려된 압력 관계식이다[11]. 격리부 내부에서는 경계

층의 영향으로 박리된 유동이 발생하여 격리부 내부 

유효 단면적이 변화하는 현상이 발생한다. 그 후 연

소기 내부 해석을 진행하여 일정 단면적의 연소기 

끝 부분에서 마하수가 연소기 입구 마하수의 0.76배
보다 작고 1보다 클 경우 iteration을 종료한다.
연소기 내부 마하수 값이 1 이하인 부분이 발생할 

경우 주어진 조건은 Ram mode로 해석을 진행한다.
램솔버로 해석 시 열질식이 일어나는 부분을 찾아야 

하는데 열질식 현상은 유동에 열출입이 있을 때 압

   (9)

   (10)

















(11)

 




 


 

 







 

  







(12)

 


 





 





 (13)

 




 


 


(14)

 















 





 (!5)












 (16)

  (17)

축성 효과에 의해 유동이 가속 또는 감속하여 마하

수가 1로 변하는 현상을 의미한다. 열질식이 발생하

는 위치는 G와 마하수에 대한 식 (12)-(15)로부터 찾

을 수 있다. G는 참고문헌[9]에서 제시된 강제함수로

써 마하수에 관한 1차원 방정식 (12), (13) 우측의 항

이며 식 (14)로 정리된다. 항이 모르는 값일 

경우 G는 식 (15)로 나타낼 수 있으며, 열질식이 발

생하는 위치를 찾게 되면 해당 지점에서 연소기 내

부 마하수가 1이 되도록 하는 연소기 입구의 마하수

를 찾는다. 연소기 입구의 마하수는 아래 식 (16),
(17)의 범위 내에서 반복 계산을 진행한다. 이때, 은 

0.005이다. 연소기 입구의 마하수를 찾은 후 P와 마

하수 관계식 (11)로부터 연소기 입구 압력이 도출된

다[11]. 연소기 입구의 온도와 압력, 밀도 값은 흡입

구 출구 값을 통해 도출되며, 주어진 대상 모델에 대

해 연소기와 노즐 부분 계산을 진행한다.

2.1.3 근사 1차원 해석 프로그램의 검증

지배방정식의 해석에 앞서, 연소 해석 부분의 검증

이 수행되었다. 현 솔버는 1차원 정상상태 유동의 해

석이며 1개의 차원에 대해 결과가 도출된다. 검증을 

위해 1개의 질점에 대한 이상기체 상태방정식 및 에

너지 방정식, 화학종 방정식 등의 0차원 비정상(tran-
sient) 지배방정식이 고려되었다. 연소해석 모델은 솔

버에서 선택된 Jachimowski의 수소에 대한 13개의 

화학종과 33개의 아레니우스 방정식이 사용된 점화
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Fig. 2. Ignition delay time profiles for various
initial temperatures

Fig. 3. Schematic of computational domain in [4]

지연 해석 결과가 존재하지 않아 수소에 대하여 11
개의 화학종과 30개의 아레니우스 방정식으로 구성

된 반응모델이 선택되었다[12].
참고문헌[12]에서 주어진 점화지연 시간문제에 대

하여 해석이 수행되었으며 CO2의 농도가 일정 기준

(3✕1016molecules/m3)을 넘어서는 지점을 점화의 기

준으로 정하였다. 점화지연 해석은 1차원 해석에 사

용한 것과 동일한 ode23tb 솔버를 사용하여 진행되

었으며, 이에 대한 결과는 Fig. 2와 같다. 결과에 따

르면 초기 온도가 감소함에 따라 점화지연 시간이 

로그스케일로 증가하였다. 이는 문헌에서 제시된 결

과와 비교적 동일하였으며, 현 솔버 내에서 사용되는 

모델과는 다른 모델이지만 연소해석 모델이 코드 내

에 정확하게 구현되었음을 확인할 수 있다.
이어서 코드 내에 구현된 지배방정식과 해석 솔버

의 검증을 위하여 선행 문헌과의 비교가 이루어졌다.
해석 대상은 미시건 대학교에서 실험적, 해석적인 연

구가 이루어진 연소기-노즐 모델[4]을 바탕으로 하였

으며, 이에 대한 세부사항은 Fig. 3과 같다. Fig. 3에
서와 같이 검증을 위한 연소해석은 연소기 입구부터 

노즐 출구까지를 고려하여 진행되었다. 해석은 당량

비 0.2의 조건에서 수행되었으며, 이에 대한 세부사

항은 Table 1과 같다. 이에 대한 결과는 Fig. 4와 같

다. 위의 결과에 따르면 현 코드의 해석 결과가 동일 

조건에서 수행한 선행 문헌의 결과를 비교적 잘 재현

해내었다. 화염한계점에 해당하는  구간까지 지속

적으로 연소가 진행되며, 이에 따라 해당 구간에서 온

도와 압력이 지속적으로 상승하고 속도가 하강하였다.
이어서 화염한계점 이후에는 연소기 내에서 연소 

가 발생하지 않음에 따라 물성치들이 일정한 값을 

Fig. 4. Comparison of computational results of
(a) density, (b) temperature, (c) pressure,
(d) velocity with the reference [4]

Combustor inlet velocity 2,000 m/s

Combustor inlet density 1.5 kg/m3

Combustor inlet pressure 0.5 MPa

Injector diameter 8 mm

Injector length 219.0 mm

Mixing length 7 mm

Table 1. Initial conditions for solver validation

유지하였다. 마지막으로 3m에 해당하는 노즐 구

간에서는 팽창부의 존재에 따라 속도가 급격하게 증

가하며 압력, 온도가 감소하는 결과가 도출되었다.
전반적인 결과에서 약간의 오차가 온도와 속도 등에

서 확인되었으며, 이는 참고문헌과 다른 연소모델 및 

분사모델의 사용에 따른 것으로 판단된다.

2.2 근사 1차원 연소해석

2.2.1 Late Scram mode에서의 연소해석

선행문헌에서의 결과와 비교검증이 진행된 후 Scram
mode에서 연소해석이 수행되었으며 이에 대한 개략

도는 Fig. 5와 같다.
해석은 흡입구 출구 조건을 input으로 받아 수행되

었으며, 해석에 앞서 연소기 내부에서 분사되는 제트 

연료에 대한 모델링이 이루어졌다. 제트 연료의 분사 

방식은 실험값에 대해 널리 알려졌고 분사가 연소기 

내부 유동전체에 영향을 미치는 장점을 가진 strut
type으로 가정되었으며[13], 해당 분사모델에 대한 모

델링이 완료되었다. 분사모델은 실험을 기반으로 하

여 Birzer와 Doolan에 의하여 제작되었으며, 이에 대 

한 세부사항은 식 (18)-(24)와 같다[5]. 또한 연료에 

대해 유한화학반응 모델은 Jachimowski의 수소-공기

의 33단계 반응모델이 적용되었다[8].
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Fig. 5. Schematic of a dual mode ramjet

  
 (18)




 

 (19)

  
  (20)

 

 (21)

 

 (22)

    




(23)




 

 




 (24)










 (25)


























 (26)

Altitude 25 km

Flight Mach number 5.844

AOA 4°

Table 2. Considered flight condition

Density 0.377 kg/m3

Temperature 609.6K

Pressure 6.630✕104 Pa
Velocity 1.503✕103 m/s
Mach number 3.037

Table 3. Isolator, combustor inlet conditions

Fig. 6. Schematic of a computational domain
(Target model)

Fig. 7. Comparison of computational results of
different equivalence ratio at late
scram mode

이때 , , ,  는 실험적으로 결정된 상수로서 

각각   ,   ,   ,  

이다. 계산을 위해 주입구 길이  및 혼합 길이 

가 선행 문헌을 바탕으로 정의되었다. 계산에 앞

서 대류 마하수 가 연료 및 공기의 속도, 음속을 

바탕으로 정의되었다. 이어서 는 연료 및 공기의 

속도와 밀도 그리고 대류 마하수를 바탕으로 식 (24)
와 같이 계산되었다. 위의 식들을 바탕으로 분사에 

의한 유동구배인 


가 계산되었으며, 1차원 지배방

정식의 


항에 해당 값이 추가되었다. 화학종 

방정식을 풀기 위한 와 는 다음과 같은 식 (25),

(26)으로 계산되었다[14]. 화학종 k에 대한 와 를 

구하기 위한 상수 값 는 NASA의 polynomial

coefficient를 사용하였다[15]. Late Scram mode 해석

이 이루어진 형상과 비행조건, 격리부 입구, 연소기 

조건은 Fig. 6, Table 2, 3과 같다. 본 연구에서는 격

리부 및 연소기 내부 유동의 변화를 분석하기 위하

여 흡입구 출구 유동 및 격리부 입구조건을 참고 문

헌의 SC01-A 모델을 사용해 분석하였다[16]. 해석 결

과는 Fig. 7과 같다. 당량비 0.152, 0.185, 0.218 조건

에서 해석이 진행되었으며, 당량비를 증가시킬 시 연

소기 내부 전반적인 마하수의 감소, 압력의 증가를 

확인할 수 있었다. 특정 값 이상으로 당량비가 증가

할 시 Early Scram mode로 해석이 진행되었다. 대상 

모델에서 분사기의 위치인 0m 지점에서부터 연료의 
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분사 및 혼합, 연소로 인한 마하수의 감소를 확인할 

수 있었으며 확장형 단면적이 시작되는 1m 부분에서

부터 팽창부로 인한 마하수의 급격한 증가를 확인할 

수 있었다. 확장형 단면적에서의 해석과 동일하게 

1.488m 지점 이후 노즐 영역에서도 내부 유동 마하

수의 증가가 확인되었다.

2.2.2 Early Scram mode에서의 연소해석

다음으로 Early Scram mode에서의 연소해석이 이

루어졌다. Early Scram mode는 앞서 언급된 식 (9)
를 통해 Late Scram mode와 판별이 가능하다.

Early Scram mode 해석이 이루어진 형상과 격리

부 입구조건은 Late Scram mode와 같은 조건인 Fig.
6, Table 2, 3과 같고 계산된 연소기 입구조건은 

Table 4와 같다. 해석 결과는 Fig. 8과 같다. 당량비 

0.283 조건에서 해석이 진행되었으며, 특정 값 이상

으로 당량비가 증가할 시 연소기 내부 마하수가 1
이하인 지점이 발생하여 Ram mode로 해석이 요구

되었다. Late Scram mode와 동일하게 분사기의 위

치인 0m에서부터 연료의 분사 및 혼합, 연소로 인한 

마하수의 감소가 확인되었으며, 일정 면적 연소기 이

후 확장형 단면적의 연소기부터 팽창으로 인한 마하

수의 증가가 확인되었다.

2.2.3 Ram mode에서의 연소해석

이어서 주어진 특정 비행조건에서 램 모드 연소해

석이 이루어졌다.
연소해석을 위한 대상 모델은 Fig. 6과 같으며, 당량

비는 0.426이다. 격리부 입구조건은 앞서 Early
Scram mode, Late Scram mode 해석이 이루어진 표 

2와 같고 계산된 연소기 입구조건은 Table 5와 같다.
연소해석을 위해 열질식이 일어나는 위치를 식 (15)
를 통해 찾았으며 이에 대한 결과는 Fig. 9와 같다.
연소기 입구 마하수에 대한 반복 계산은 식 (16),
(17)로 계산된 하한선인 0.47부터 상한선인 0.95 사이

에서 진행되었으며, Fig. 10에서 나타난 것처럼 연소

기 입구 마하수가 0.85일 때 예상되는 위치에서 열질

식이 발생함을 확인할 수 있었다. Fig. 10에서 붉은 

색의 가로 선은 연소기 출구에서 마하수를 나타내는 

선이며 붉은 색의 세로 선은 연소기 내부에서 마하

수가 1이 되는 지점을 나타내는 선이다. 열질식 위치 

이후에서는 Rankine-Hugoniot 관계식을 사용해 상태

량을 구한 후 확장 단면적의 노즐에 대해 해석이 수

행되었다. 위의 결과에 따르면 현 코드의 결과가 선

행논문[9]에서 소개되었던 알고리즘을 비교적 잘 재

현해 냈음을 확인할 수 있었다. 램 모드해석에서는 

연소실 내부 불안정한 연소로 인한 압력 상승이 격리

부와 흡입구로 전달되면 이와 연계된 의사충격파로 

인해 흡입구 불시동이 발생하게 된다. 따라서 램모드 

해석 시 격리부의 길이와 의사충격파의 길이에 대한 

비교가 필수적이다. 의사충격파 길이 L에 대한 식은 

Fig. 8. Mach number plot of early scram mode

Density 0.375 kg/m3

Temperature 612.2K

Pressure 6.588✕104 Pa
Velocity 1,501 m/s

Table 4. Combustor inlet conditions (scram mode)

Fig. 9. Observed location of the thermal choking

Density 0.339 kg/m3

Temperature 1,514K

Pressure 1.472✕105 Pa
Velocity 663.0m/s

Mach number 0.85

Table 5. Combustor inlet conditions (ram mode)

선행 연구에 의해 연구된 바 있으며[17], 이에 대한 

세부사항은 식 (27), (28)과 같다. 이때, 는 crocco’s
number이며 아래첨자 0과 1은 각각 격리부 입구, 출

구에서의 값을 의미한다. 그리고 D는 덕트의 유효 단

면적이며, c는 선행연구에서 제시된 파라미터이다[17].
주어진 대상 모델과 비행조건에 대해 불시동 계산을 

진행한 결과는 Table 6과 같다. 표와 같이 의사충격파

의 길이보다 격리부 전체 길이가 더 길어 불시동에 

대한 문제는 존재하지 않음을 확인할 수 있었다.
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Fig. 10. Mach number profile during iterations.
Plots show initial guesses of Combustor
inlet Mach number

 


(27)

  




 (28)

Combustor Inlet Mach number 0.85

Isolator length (Dimensionless) 5

Pseudo shock length (Dimensionless) 3.587

Table 6. Unstart simulation details

Ⅲ. 결 론

본 연구에서는 스크램제트 제어모델 정립을 위해 

이중모드 램제트 해석이 가능한 1차원 연소해석 솔

버가 구축되었다. 솔버의 검증을 위해 선행연구가 이

루어졌던 연소기 모델에 대해서 초음속 연소 지배방

정식을 풀어 코드의 적절성을 검증하였다. 대상 모델

과 주어진 비행조건에 대해서 당량비의 변화를 통해 

모드전환이 발생됨을 확인하였다. 이어서 램 조건에

서의 반복 계산을 통해 적절한 연소기 입구 마하수

와 이에 부합하는 열질식 위치를 계산할 수 있었다.
램 조건의 해석을 수행할 때는 격리부 내부의 의사

충격파로 인한 격리부 불시동에 대한 고려가 필수적

이다. 이와 관련하여 주어진 조건에서 해석 수행 시 

격리부의 길이가 의사충격파 길이보다 길어 불시동

이 일어나지 않음을 확인하였다. 비행체 모델의 무게

가 증가할수록 비행구간에서 요구되는 추력의 크기

도 커지며 적용된 연소기 모델이 비행 시 요구되는 

추력을 만족하는지의 여부는 추후에 진행될 연구에

서 다뤄질 예정이다. 본 연구는 유체 및 연소에 대한 

지배방정식을 도입하여 정밀화된 1차원 연소해석을 

수행하였으며, 이는 국내의 독자적인 스크램제트 복

합 추진 시스템 개발에 요구되는 이중모드 램제트 

연소기 설계에 기여할 수 있다.
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