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ABSTRACT

  A technology for buzz margin determination is suggested to obtain stable shock structure and high 

compression efficiency of supersonic intake. By using the shock equilibrium equation of supersonic 

intake, sensitivity equation of terminal shock position for free stream and back pressure is induced and 

disturbances are quantified through statistical approach. Numerical results show that the sensitivity of 

shock position for disturbances is proportional to Mach number and the back pressure is dominant for 

variance of terminal shock position.

       록

  

  음속 흡입구의 충격  안정성과 높은 압축효율을 획득하기 한 버즈여유 결정기법을 제안하

다. 충격  평형 방정식을 이용하여 자유흐름  배압에 의한 종말 충격  치의 민감도를 유도하

고, 외란의 크기를 통계  방법에 의해 정량화 하 다. 수치  계산결과 종말 충격 의 운동은 마

하수에 비례하는 민감도 특성을 보 고, 후단 배압에 의한 그 향이 가능 큰 것으로 나타났다.
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1. 서    론

  음속 흡입구는 램 효과에 의한 압축공기를 

이용하여 연소실로 공기를 공 한다. 특히 아음

속 연소를 한 공기 공 과정은 종말 충격 를 

동반하게 되는데, 이 종말 충격 의 치는 버즈 

상과 고 압축효율에 직 인 함수 계를 가

진다.[1] 종말 충격 가 흡입 유동의 상류로 이

동할수록 압축 효율이 증가하나 흡입구의 목 근

방에서는 압축효율의 최 인 임계 을 만나게 

되는데, 이 구간을 임계 역이라 한다. 종말 

충격  치는 임계 역에서 안정  평형상

태를 유지하지만, 임계  이상의 상류 구간에서

는 압축효율도 하되고 버즈라고 불리는 불안

정한 유동상태를 가질 수 있다. 이러한 음속 

흡입구 유동의 안정성에 해서는 수학 으로 

증명되어 있으며, 실험 으로도 잘 찰되었

다.[2] 따라서 종말 충격 의 치에 따라 반비

례 특성을 가진 충격  안정성과 압축효율을 다
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루는 문제는 음속 흡입구의 운용에 있어 매우 

주의 깊게 다루어야 하는 문제이다.

  본 논문에서는 임계 조건에서 흡입구 특성, 

제어용 구동장치의 한계를 고려한 버즈 여유를 

결정하는 방법을 제시하 다. 연구를 한 흡입

구의 충격  평형 방정식은 참고문헌[3]에 제안

된 모델을 이용하 고, 이 모델을 이용하여 충격

 치 민감도를 유도하 고 외란을 정량화 하

다. 마지막으로 특정 비행 조건에서의 민감도

와 정량화된 외란을 이용하여 충격 의 변 를 

도출함으로써 허용 가능한 충격  치를 결정

하는 방법을 구체 으로 제시하 다. 

2. 종말 충격  평형 방정식

  음속 흡입구의 종말 충격 에 해서는 다

양한 평형 방정식이 제안되었는데, 이러한 충격

의 공통된 특성은 1차 상미분 방정식의 형태

로도 충분히 정확하게 모델링 할 수 있다는 것

과 개별 외란에 따른 충격  치를 선형결합으

로 표 할 수 있다는 이다.[4][5] 본 연구에 사

용된 종말 충격  평형 방정식은 참고문헌 [3]에 

제시된 모델로 식 (1)과 같다.

    (1)

   식은 종말 충격 의 운동이 1차 상미분 방

정식을 따른다는 것을 의미하며, 각 변수가 의미

하는 것은 식 (2)~(4)와 같고 보다 자세한 것은 

참고문헌에 나타나 있다.
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3. 외란모델  정량화

  종말 충격 의 평형 방정식에 있어 충격 의 

치에 향을 주는 요소는 흡입구 상류로부터 

되는 유동(자유흐름)과 하류로부터 되는 

압력 (배압)로 구성되어 있다. 먼  상류로부터 

되는 유동은 Tank에 의해 제안된 모델로 

Kolmogorov 스펙트럼 도함수를 따른다. 이 함

수는 역 퓨리에 변환에 의해 시간 역에서 시뮬

이션이 가능하다. 이 역변환 과정에서 각 주

수 조각의 독립성을 고려하여 심 극한 정리

(Central Limit Theorem)를 용하면 복잡한 자

유흐름 외란을 정규분포로 근사 할 수 있고 분

산 값을 이용하여 외란의 정량화가 가능하다. 

Fig. 1~3은 특정고도, 비행 마하수에서 공기속도, 

압력  온도에 하여 정규분포로 근사화한 결

과와 시간 역으로 수치시뮬 이션 한 데이터를 

확률 분포로 도시한 것이다.
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Fig. 1 Distribution of longitudinal velocity disturbance
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Fig. 2  Distribution of pressure disturbance
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Fig. 3  Distribution of temperature disturbance

   결과는 외란의 특성을 정규분포로 모델링 

할 수 있다는 것을 의미하는 것으로써 그 결과

를 요약하면 Table 1과 같다. 여기서 k1, k2는 

동의 길이 값으로, 고려해야 할 최소 최  심 

주 수 역을 의미한다. 이 주 수 역은 충격

 치제어를 한 구동장치  비행조종 시스

템의 주 수 특성을 고려하여 결정한다.

Disturbance(unit) k1 k2 분산

Velocity(m/s) 1.0e-4 1.0e-1 5.1016

Temperature(K) 1.0e-4 1.0e-1 8.2262

Pressure(hPa) 1.0e-4 1.0e-1 0.1016

Table 1 Interested wave length and variance of 

disturbances

  아음속 유동장에서의 압력  외란은 연소기의 

형상, 연료특성, 운용조건과 같은 다양한 라미

터의 향을 받을 수 있는데 이에 한 압력

의 크기는 참고문헌 [6]에 제시된 값을 이용하

다.

 

3. 버즈여유 결정

  종말 충격 가 흡입구 목 근방인 임계 으로

부터 임계 역에 치한 정도를 버즈여유로 

생각할 수 있는데, 이 여유를 계산하기 해서 

종말 충격 의 민감도를 각 평형 에서 계산하

면 식 (5)와 같다.

  
 

 

 
 

     
(5)

  여기서 각 변수는 식 (6)~(7)과 같다.
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   식을 이용하여 외란 섭동량에 한 충격  

치 이득값을 도시하면 Fig. 4와 같은데, 각 외

란에 한 민감도는 종말 충격  단의 마하수

가 작아질수록 감쇄해 가고 있음을 알 수 있으

며 이 특성은 참고문헌 [5]의 결과와 유사하다.
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Fig. 4 Shock position gain for disturbances

  종말 충격  치가 모든 외란 섭동량의 선형

결합 형태로 표 할 수 있으므로 각각의 섭동량

에 해 식 (9)와 같은 계식을 용하면 된다.




 (9)

  여기서 dA는 외란에 의한 충격  치변화량, 

dAss/dζ는 충격  치 게인, dζ는 개별 인 외
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란의 크기를 의미한다. 따라서 앞 에서 제시한 

민감도와 외란의 크기를 이용하면 외란에 의한 

충격  치변화량을 구할 수 있는데, 이 값을 

충격  각각의 평형 에 해 도시하면 Fig. 5와 

같다.

0.0090 0.0095 0.0100 0.0105 0.0110 0.0115 0.0120 0.0125

0.009

0.010

0.011

0.012

S
ho

ck
 v

ar
ia

nc
e(

m
2 )

Equilibrium Shock Position(m2)

 Freestream
 Back pressure
 Total

Limit of shock

Fig. 5 Shock variance for disturbances

  Fig. 5는 세 가지의 자유흐름 외란이 최 의 

분산을 가질 경우를 고려한 경우로, 임계 역에 

가까워질수록 변화폭이 작아짐을 알 수 있고, 후

단 배압(Back pressure)에 의해 지배됨을 알 수 

있다. 아울러  결과를 이용하여 각 평형 에서 

외란에 의해 종말 충격 가 최 로 움직일 수 

있는 크기를 계산할 수 있으므로 버즈 없이 운

용 가능한 종말충격 의 치를 결정할 수 있다.

4. 결    론

  종말 충격  평형방정식을 이용하여 외란에 

한 민감도를 계산하 고, 이 민감도를 정량화

한 외란의 크기와 결합하여 허용 가능한 충격  

치를 결정할 수 있는 방법을 제안하 다. 본 

결과는 제한 인 역폭을 가진 구동기를 장착

한 음속 흡입구에서 높은 압축율과 안정 인 

충격  구조를 유지할 수 있는 강인한 제어기 

설계의 기반 자료로 사용될 수 있을 것이다.
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