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ABSTRACT

  Numerical simulations of flows in an axisymmetric supersonic inlet with bleed regions were 

performed. For the simulations, the existing code which solves the RANS(Reynolds Averaged 

Navier-Stokes) equations and 2-equation turbulence model equations was transformed to axisymmetric 

form and bleed boundary condition was applied to the code. In this paper, the modified code was 

validated by comparing the results against an experimental data and other computational results for 

flow on a bump and over an oblique shock with bleed region. Using the code, numerical simulations 

were performed for the flow in the inlet with multiple bleed regions.

초       록

  Bleed 영역이 있는 흡입구 주위의 초음속 유동에 대한 수치 모사를 수행하였다. 이를 위하여  

RANS(Reynolds Averaged Navier-Stokes) 방정식과 2-방정식 난류 모델 방정식을 기반으로 한 기존의 

코드를 축대칭형으로 변환하고 bleed 경계 조건을 적용하였다. 본 논문에서는 개발한 코드를 검증하기 

위해 범프(bump)와 경사충격파와 bleed 영역이 있는 평판 주위에서의 흐름에 대해 실험치 및 타 수치 

해석 결과와 비교하였다. 개발한 코드를 이용하여 bleed 장치가 장착된 축대칭 초음속 흡입구 주변의 

유동에 대한 수치 모사를 수행하였다.

Key Words: Axisymmetric Supersonic Inlet(축대칭 초음속 흡입구), Bleed Boundary Condition 

(Bleed 경계 조건), Numerical Simulation(수치모사), RANS(Reynolds Averaged 

Navier-Stokes), 2-equation Turbulence Model(2-방정식 난류 모델)

1. 서    론   가스터빈 엔진이나 램제트(Ramjet) 엔진과 같

은 공기 흡입 엔진을 운용하는 비행체의 개발에

서 흡입구는 비행체의 성능을 결정하는 주요 요

소이다. 흡입구는 모든 비행 조건에서 압력 회복

의 최대화, 안정적인 공기 흐름 유도, 엔진에 적

절하고 균일한 유량 제공, 항력과 소음의 최소화 
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등의 기능을 수행할 수 있어야 한다[1]. 특히 초

음속 비행에서 운용하는 흡입구의 경우에는 다

양한 운용 조건에 맞는 고정된 한 가지 형상이 

존재하지 않아 형상이 복잡하고 terminal shock

의 안정성과 경계층 효과, 충격파와 경계층과의 

상호 작용 등으로 해석이 쉽지 않다.

  초음속 흡입구에서의 흐름의 가장 큰 특징은 

충격파와 경계층이 혼재하고 이들의 상호 작용

으로 복잡한 유동 흐름이 생긴다는 것이다. 그러

므로 초음속 흡입구의 해석을 위해서는 난류 압

축성 유동을 해석할 수 있는 Navier-Stokes 코드

의 개발이 필요하다. 또한 충격파와 경계층의 상

호 작용을 제어하는 bleed 영역의 해석을 위해

서는 bleed 경계 조건이 적용되어야 한다. 

  이에 본 연구에서는 압축성 유동의 지배 방정

식인 RANS(Reynolds Averaged Navier-Stokes)

와 2-방정식 난류 모델을 축대칭 형태를 이용한 

기존의 2차원 코드를 축대칭 형태로 변환하고 

bleed 경계 조건을 적용하여 초음속 유동의 해

석이 가능한 코드를 개발하였다. 2-방정식 난류 

모델에는  SST 모델과  모델을 적용

하였다. 축대칭 범프(bump) 주변의 천음속 흐름

을 해석하여 적용된 축대칭 방정식과 난류 모델

에 대해 검증하였으며 bleed 영역과 경사 충격

파 간의 상호 작용이 있는 평판에서의 초음속 

흐름을 해석하여 bleed 경계 조건에 대해 검증

하였다. 이를 바탕으로 개발된 코드를 이용하여 

축대칭 초음속 흡입관의 수치 모사를 수행하였

다. 

2. 수치 해석 기법

2.1 지배방정식

  압축성 유동의 지배 방정식인 RANS의 2차원 

방정식과 2-방정식 난류 모델을 축대칭 형태로 

변형하면 다음과 같이 쓸 수 있다[2].
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여기서       
는 보존형 유동 

변수 벡터(conservative flow variable vector)를 

와 는 각각 방향과 방향의 비점성 유속 

벡터(inviscid flux vector)이고 , 는 각 방향

의 점성 유속 벡터(viscous flux vector)를 나타

낸다.

2.2 2-방정식 난류 모델

   모델과  SST 모델의 보존형 변수 

벡터에 포함되어 있는 모델 변수는 다음과 같다.

 :    ,    


             (2)

 SST :   ,    


              (3)

   모델은   모델에 비해 높은 수치적 

안정성을 가지고 있으며 다른 2-방정식 모델들과

는 달리 자유류(freestream)의 물성치를 상수로 

두고 계산을 시작할 수 있다[3,4].  모델은 

벽 근처에서의 감쇠(damping) 함수나 벽으로부

터의 거리 없이 적용이 가능하며 자유류의 난류

와 표면의 거칠기, 유량의 주입을 쉽게 모델에 

포함할 수 있다[5]. 그러나   모델과는 달리 

자유류 특성에 민감하여 적용하는데 주의가 필요

하다.  모델과 의 장점만을 채택한 것

이 Menter에 의해 개발된  SST 모델이다[6].

2.3 Bleed 경계 조건

  본 논문에서는 Meyer와 Paynter[7].의 연구에

서 제안한 constant-pressure bleed 모델을 적용

하였다. Meyer와 Paynter의 bleed 모델은 bleed

가 일어나는 곳을 다공성 벽면(porous wall)으로 

가정하고 국소(local) 흐름의 물성치와 porosity

(), 그리고 sonic coefficient()를 이용하여 

벽에 수직한 bleed 속도를 다음과 같이 계산한

다.

  

  
 




(4)
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Eq. 4에서 아래 첨자 는 벽면에서의 물성치를, 

은 경계층의 경계면(boundary layer edge)

에서의 물성치를 나타낸다.

 

 

3. 수치 해석 결과

3.1 축대칭 범프(bump)에서의 흐름 해석

  개발된 축대칭 압축성 난류 해석 코드의 검증

을 위해 축대칭 범프 주변의 흐름을  SST

와 의 난류 모델을 이용하여 해석하였으며 

Johnson et al[8].의 실험결과 및 Barakos et 

al[9].의 수치결과와 비교하였다. 축대칭 범프의 

형상은 Fig.1과 같으며 흐름의 마하수는 0.875이

고 단위 길이당 레이놀즈 수는 13.6☓106 m-1이

고 범프의 길이()는 20.3 cm이다. 

Fig. 1 Schematic and Grid of bump

 

Fig. 2 Comparison of Velocity Profile

Fig. 3 Comparison of Turbulent Kinetic Energy

  

  Figure 2와 3에서는 Johnson et al.의 실험결과 

및 Barakos et al.의 수치 해석결과와 속도 분포 

및 난류 운동 에너지(Turbulent Kinetic Energy)

의 분포를 비교하였다. 본 논문의 두 난류 모델

의 수치 해석 결과가 실험 결과와 크게 차이가 

없음을 확인할 수 있으며 타 수치 결과보다 실

험 결과에 더욱 근접한 것을 볼 수 있다. 

 

3.2 Bleed 영역과 경사충격파가 있는 흐름 해석

  개발된 코드에 적용한 bleed 경계 조건을 검

증하기 위해 Willis et al[10].이 수행한 실험 결

과와 속도 분포를 비교하였다. Willis et al.이 수

행한 실험은 아래에는 bleed 영역을 가진 평판

이 있고 위쪽에는 평판이 8° 기울기를 가지고 

위치해 있어 bleed 영역과 경사 충격파간의 상

호 작용이 있는 문제에 대한 것이다. 해석 마하

수는 2.46이고 단위 길이당 레이놀즈 수는 1.81

☓10
7 m-1이다. Fig. 4에서는 bleed 영역의 시작

점에서 18 cm에 위치해 있는 downstream에서

의 속도 분포를 bleed양 및 incompressible 

shape factor와 함께 비교하였다. Willis et al.의 

연구에서 주어진 bleed 공기실(plenum chamber)

에서의 정압력을 이용하였다. 결과를 보면 각각

의 경우에 대한 bleed양이 실험치와 잘 일치 하

는 것을 볼 수 있으며 속도 분포 결과도 실험결

과와 크게 다르지 않음을 확인할 수 있다. 

Fig. 4 Normalized Velocity Profiles

3.3 축대칭 초음속 흡입구 유동의 수치 모사

  개발된 코드를 이용하여 초음속 흡입관 유동
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의 수치 모사를 수행하였다. 수치 모사에 이용된 

흡입구는 NASA Ames Reseach Center의 

Sorenson과 Smeltzer[11].에 의해 연구된 혼합 압

축(Mixed-Compression) 형태의 축대칭 흡입구로 

bleed 장치가 장착되어 있다. 해석 조건을 보면, 

자유류의 마하수는 3.0이며 레이놀즈 수는 단위 

길이당 2☓10
6 ft-1이다. 이 흡입구는 cowl과 

centerbody에 각각 2개의 bleed 영역을 가지고 

있으며 Fig. 5에 흡입구 목(throat) 부분의 격자

계와 bleed 영역의 위치를 함께 나타내었다.

 

Fig. 5 Bleed Region and Grid of Inlet Throat

(a) Supercritical condition

(b) Critical condition

(c) Subcritical condition

Fig. 6 Mach Contour as Various Back Pressure

  흡입구에서의 유동은 엔진면의 조건에 따라 

변화한다. 배압이나 유량 조건이 변화하면 이에 

따라 흡입구 내의 수직 충격파가 이동을 하고 

수직 충격파의 위치에 따라 흡입구는 초임계

(supercritical), 임계(critical), 아임계(subcritical) 

상태가 된다. Fig. 6에서는 흡입구의 3가지 상태

에 대한 마하수 분포도(contour)를 나타내었다. 

초임계 상태에서는 수직 충격파가 모든 bleed 

영역의 downstream에 있으며 이 상태에서는 엔

진면에서의 조건 변화나 수직 충격파의 이동에 

따라 bleed 유량은 변화하지 않는다. 임계 상태

에서는 수직 충격파가 bleed 영역의 경계에 접

해 있으며 이 상태가 유량의 손실이 적으면서 

엔진면에서의 최대 전압력 회복이 이루어지므로 

흡입구의 최적 운용 상태이다. 아임계 상태에서

는 수직 충격파가 bleed 영역을 침범하게 되고 

수직 충격파가 전진하면서 유량 손실이 증가하

게 된다. 수직 충격파가 계속 전진하면 엔진은 

‘unstart' 상태에 빠지게 된다. 초음속 흡입구의 

성능을 나타내는 ’cane-curve'를 Sorencen과 

Smeltzer의 실험 결과와 Slater와 Saunder의 수

치해석 결과와 비교하여 Fig. 7에 나타내었다. 

본 연구의 결과와 실험치 및 수치해석 결과와 

크게 차이가 없음을 확인할 수 있다.  

 

Fig. 7 Comparison of Cane curve 
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4. 결    론

  2차원 압축성 유동을 해석할 수 있는 기존의 

코드를 이용하여 축대칭 초음속 유동을 해석할 

수 있는 축대칭 난류 압축성 solver를 개발하였

다. 개발한 solver에 constant-pressure bleed 경

계 조건을 적용하여 bleed 영역이 있는 초음속 

흡입구의 수치 모사도 가능하도록 하였다. 범프 

주변의 압축성 난류 유동과 bleed 영역과 경사

충격파가 혼재하는 평판위의 흐름을 해석하여 

개발한 코드를 검증하였다. 그리고 bleed 영역을 

포함한 축대칭 초음속 흡입구 유동의 수치 모사

를 통하여 초음속 흡입구 해석이 가능함을 확인

하였다. 차후 연구에서는 이를 이용하여 초음속 

흡입구의 비정상 해석을 수행할 것이며 초음속 

흡입구에서의 공기역학적 불안정성인 buzz등의 

연구에 이용할 것이다.
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  본 연구는 국방과학연구소의 지원에 의하여 
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