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ABSTRACT

  Development and validation of performance analysis model for dual combustion ramjet engines has 

been performed. A typical performance model for hypersonic intake flow and supersonic mixing and 

combustion was demonstrated; Taylor-Maccoll equation for coaxial intakes and a quasi-one dimensional 

reacting flow analysis with CEA chemical equilibrium for supersonic combustion. The results, 

thermodynamic data of intake and supersonic combustor were validated with CFD numerical results.  

초       록

  이중연소 램제트엔진의 아음속 연소기의 연소가스와 스크램제트 모드로 흡입되는 흡입공기의 혼합 

및 초음속 연소를 고려한 이중연소램제트 성능해석 기법을 개발하고 검증하였다. 극초음속 흡입구의 

유동특성을 고려하기 위하여 Taylor-Maccoll 방정식을 사용하였으며 초음속 연소기 해석을 위해 준 1

차원 연소모델 및 CEA를 이용한 화학 평형 모델을 적용하였다. 개발된 모델을 통하여 계산된 흡입구

와 연소기에서의 열역학 데이터를 수치해석 결과와 비교하였다.
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1. 서    론

  최근 높은 비추력을 가지는 공기 흡입식 엔진

은 로켓 엔진을 대체할 우주 재사용 비행체로 

관심을 받고 있다. 특히 특별한 구동 장치 없이  

초음속 이상의 속도에서 작동할 수 있는 램제트

와 스크램제트 엔진을 이용한 재사용 비행체가 

많이 연구되고 있다. 하지만 이 두 엔진은 비행 

마하수에 따른 작동 영역에 제한이 있으므로, 한

하나의 엔진으로 광범위한 작동 영역이 필요한 

재사용 발사체로 적합하지 않다[1]. 이에 따라 

미국, 유럽 등의 기술 선진국에서는 두 엔진을 

복합한 형태의 엔진을 연구하고 있다. 이중 모드 

램제트 (DMR, Dual Mode Ramjet) 엔진은 초음
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속 영역에서 램제트 엔진으로 작동하고 극초음

속 영역에서는 스크램제트 엔진으로 작동한다. 

이를 위해서 흡입구와 노즐의 형상을 변화시켜

야 하므로, 추가적인 구동 장치가 필요하다. 이

중 연소 램제트(DCR, Dual Combustion Ramjet) 

엔진은 이러한 복잡함을 배제하고 고정된 형상

에서 초음속과 낮은 극초음속의 비행 영역에서 

작동한다. 이중 연소 램제트 엔진은 아음속 연소

기와 초음속 연소기를 동시에 작동시키며, 고정

된 형상인 흡입구를 통하여 연소기에 아음속 유

동과 초음속 유동을 공급한다. 이 두 연소기는 

전체 비행 영역에서 작동하는데, 초음속 비행 시 

아음속 연소기에서 대부분의 추력이 발생하며, 

극초음속 비행 시에는 초음속 연소기에서 주 추

력을 발생시킨다(Fig. 1). 

Fig 1. Schematic of dual combustion ramjet

  본 연구를 통해 제시된 준 1차원에서의 성능 

해석 모델은 복잡한 물리 현상을 간략화하여 이

중연소 램제트엔진의 주요 특성인 농후 연소가

스와 공기의 혼합 및 연소를 고려하였다. 본 성

능해석 기법은 엔진 설계를 위한 기본 정보를 

효율적으로 도출할 수 있다.

  본 연구는 이중연소램제트 성능해석 기법의 

개발 및 검증에 그 목적이 있다. 

2. 성능 설계 기법

  성능 설계 기법은 초음속과 극초음속 흡입구, 

초음속연소기, 노즐의 성능 변수 계산으로 이루

어진다.

2.1 극초음속 흡입구 성능 설계 및 해석

  초음속 및 극초음속 엔진 흡입구에서는 충격

파가 발생하며, 충격파에 의해 압축과 함께 전압

력 손실이 발생한다. 전압력 손실은 엔진 성능에 

큰 영향을 미치므로 흡입구 설계에 있어 전압력 

손실을 줄이는 것이 중요하다. 또한 마하수 변화

에 따라 충격파의 각도도 변하므로 설계 마하수

에 근접한 비행 조건에 대하여 안정적인 작동이 

보장되어야 한다. 

Fig 2. Schematic of a conical air intake

  흡입구 설계는 총 압축 각도를 설정하고, 압축

각도의 개수에 따라 각도를 분배하는 것으로 시

작된다. Oswatisch가 제시한 최대 압력 회복률을 

위한 압축각도 분배 방법은 모든 충격파의 강도

가 동일하도록 하는 것이다. 따라서 m개의 경사 

충격파를 갖는 흡입구에 대하여 다음의 조건을 

만족하는 형상을 결정한다[2].

        (1) 

  본 연구에서 고려한 이중 연소 램제트 엔진은 

축대칭 형상을 가지고 있다. 축대칭 흡입구에서 

발생하는 원추형 충격파는 2차원 형상이나 충격

파 후방에서의 유동은 3차원 유동이 나타난다. 

또한 첫 번째 경사 충격파를 제외하고 충격파는 

원뿔 형상이 아닌 곡선 형태의 충격파가 발생한

다. 각 경사 충격파 후방의 속도는 Taylor 

-Maccoll 방정식을 이용하여 결정한다.

  아음속 연소기로 연결되는 흡입구는 경사충격

파를 지난 유동을 아음속 유동으로 감속시키기 

위해 수직 충격파를 발생시켜야 한다. 수직 충격

파를 발생시키기 위해 흡입구에는 수축-확산되는 

내부 유로가 요구되며, 충격파는 내부 압력에 의

해 민감한 거동을 보인다. 따라서 연소실의 압력

과 충격파 위치를 고려하였다. 초음속 연소기로 

이어지는 흡입구는 유동을 초음속으로 유지하므

로 후방의 압력으로부터 영향을 받지 않는다.
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2.2 연소기 해석

  연소기 내 유동특성을 해석하기 위하여 준 1

차원 연소기 해석을 적용하였다. 비록 연소기 내 

충격파와 경계층 박리 등의 복잡한 유동 특성을 

해석할 수 없지만, 연소기 길이 방향의 면적 변

화, 연료/공기 혼합, 충돌, 화학 조성 변화 및 열 

추가에 의한 영향을 고려할 수 있다. 

- Continuity:
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- Momentum conservation:
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- Equation of State:
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- Mixture Molecular Weight:
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- Species Conservation:
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  계산 과정에 전온도와 화학 조성 변화를 고려

하기 위하여 CEA 화학평형모델을 사용하였다. 

온도 및 화학조성 변화율은 미리 설정한 연소 

구간 내에서 일정한 변화율을 가정한다.

  아음속 연소기에서는 아음속 유동에 특정 분

사각으로 연료(1차연소가스)가 분사되는 것으로 

해석한다. (Fig.3) 초음속 연소기에서 연료는 아

음속 연소기에서 배출되는 농후 연소 가스의 성

분과 동일하며, 준 1차원 연소기 해석에서 배출 

방향은 공기와 평행한 방향으로 고려한다. 이에 

따라 지배 방정식의 질량 추가에 따른 영향이 

상대적으로 약해지고, 작은 각도 차이의 고속 유

동 충돌에 의해 혼합이 충분히 일어나지 않게 

된다. 이러한 현상은 1차원 해석에서 반영할 수 

없으므로 실험 또는 수치해석 결과를 이용한 보

정이 필요하다.

Fig 3. Schematic of quasi-one dimensional combustor 

anlysis

 

2.3 노즐 유동 해석 및 성능 변수 계산

  연소기 출구 이후 유동은 동결유동(Frozen 

flow)으로 가정하여 해석한다. 노즐의 형태는 확

산 노즐로 확산부에서의 손실은 실험적인 값을 

적용하였다. 최종 노즐 출구에서의 상태량을 도

출한 후 엔진의 추력은 식 (10)과 같다.

          
 

 (8) 

  

3. 성능 모델의 검증 및 해석 결과

  성능 해석 기법의 검증을 위하여 아래 표와 

같은 비행조건을 설정하였다.

Altitude 20, 30 km

Flight Mach Number 3.0, 6.0

Angle of attack 0.0 deg

Equivalence ratio 3.0

Table 1 Flight condition of a model engine

3.1 초음속 극초음속 흡입구 해석 

  다단 압축 흡입구의 램프각 분포의 영향을 살

펴보기 위하여 특정 각도 분포와 Oswatisch의 

흡입구각을 비교하였다. 설계 각도는 표 2에 나

타내었으며, 그에 따른 전압력 회복률을 그림 5

에 표시하였다.
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Case No.
Cone angles

( 3 Ramps )

Cone angles

( 2 Ramps )

1 4 / 6 / 16 8 / 18

2 6 / 8 / 12 11 / 15

3 Oswatisch Oswatisch

4 8 / 9 / 9 13 / 13

5 10 / 10 / 6 15 / 11

Table 2 Comparison condition of conical intake
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Fig. 4 Pressure recovery of intakes with 2 ramps 

and 3 ramps at 20 Km altitude

  흡입구의 램프수가 3개인 경우가 2개인 경우

보다 더 높은 전압력 회복율을 보이며, 마하수가 

클 수 록 압력 손실이 커짐을 알 수 있다. 설계 

마하수가 3.0인 경우 Oswatisch의 설계 기법에 

따른 형상이 최대 전압력 회복률을 보인다. (Fig. 

4(b)) 하지만 극초음속 영역인 마하수 6인 경우 

고른 각도 분포를 가진 형상이 더 큰 전압력 회

복률을 보이는 것을 확인할 수 있다. (Fig. 4(a))

  이중 연소 램제트 엔진의 흡입구는 초음속 연

소기와 아음속 연소기로 통하는 외부 압축영역

의 형상은 동일해야 하므로 전 비행 영역에서 

우수한 흡입구의 램프각을 선정해야 하는데, 이

는 가속영역에서는 효율 보다는 가속력을 감안

하여 최대 추력을 우선적으로, 항속영역에서는 

연료의 경제성을 우선적으로 고려하여 흡입구의 

형상을 결정한다. 본 연구에서는 총 압축각도는 

26 deg 이며, 압축 각도는 2개로 구성하였다. 

3.2 연소기 해석

  Figure 6는 선행 연구[3]의 수치 해석 결과에 

대한 온도와 의 분포를 보여준다. 아음속 연

소실에서 당량비 3.0의 과농한 연소가스와 초음

속으로 유입되는 흡입공기와의 혼합과 연소현상

을 확인할 수 있다.

Fig. 5 Temperature and CH4 mass fraction at the 

equivalence ratio of 3.0.[3]

  아음속 연소기의 출구에서 재순환영역이 존재

하며 이는 분출되는 연소가스와 초음속 흡입공

기와의 혼합이 급격하게 이루어짐으로 인한 소

염을 방지해주는 역할을 한다. 그러나 이로 인하

여 아음속 연소기에서 분출되는 연소가스가 초

음속 펄스형태를 보인다. 또한 아음속 연소기와 

초음속 흡입구로부터 유입되는 연소가스와 흡입

공기의 팽창과 압축현상이 복잡하게 발생하고 

있음을 관찰할 수 있다(Fig. 5). 이는 준 1차원 

성능 해석 시 고려해야 할 현상이 복잡함으로 

인하여 제한적임을 의미한다. 

  성능 해석의 준 1차원 연소실 해석 결과를 수

치해석 결과와 비교하기 위하여 질량가중 평균
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(Mass-Weighted Average)화 된 마하수, 압력, 온

도 분포를 나타내었다(Fig. 6). 

  압력과 마하수는 수치해석 결과의 경향과 잘 

일치하고 있음을 확인할 수 있다. 온도는 연소실 

전단에서 약 200 K의 차이를 확인할 수 있다. 이

는 수치해석에서 확인한 봐와 같이 재순환현상과 

같은 복잡한 유동현상이 충분하게 고려되지 않은 

것이 첫 번째 가능성이며, 둘째는 수치해석과 성

능해석의 연소 메커니즘 차이에 의한 것으로 판

단된다. 성능 해석은 화학 평형 모델을 사용하며, 

총 14종의 화학종을 고려한다. 하지만 수치 해석

은 총 6종의 화학종만을 고려하였다. 따라서 더 

많은 화학종을 고려하는 경우 아음속 연소기에서 

다양한 중간 혼합물로 화학 반응을 일으켜 발열 

반응이 발생하게 된다. 이로 인해 연소실 전단에

서 온도가 더 높게 나타난다. 연소기 전 영역에 

걸쳐 반응을 일으키는 연료의 양은 수치해석 결

과로부터 보정하였기 때문에 연소기 출구에서 온

도도 잘 일치함을 확인할 수 있다.

  성능 해석의 노즐 영역은 동결 유동으로 가정

하였다. 수치 해석 결과에서는 노즐 영역에서 기

울기가 변하는 지점이 있으므로 노즐 영역에서

도 화학반응이 발생하고 있음을 알 수 있다.
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Fig. 6 Comparison between CFD data and 

performance analysis results

4. 결    론

  본 연구는 열역학-공기역학적 이론을 기반으로 

하여 이중 연소 램제트 엔진 성능해석 모델을 제

안하였다. 극초음속 흡입구의 외부 압축 영역을 

설계 및 해석하고 결과를 통해 압축 각도 분포에 

따른 영향을 비교하였다. 연소기 내부의 복잡한 

물리적 현상들을 고려하여 준 1차원 해석을 수행

하였다. 모델의 결과를 선행 연구의 수치해석 결

과와 비교, 분석 하였다. 고려되지 않은 물리적 

현상에 의해 온도 분포는 다소 차이를 보였으나, 

성능 해석 관점에서 중요한 연소기 입/출구의 속

도, 압력은 수치해석과 잘 일치하여 성능 도출을 

위한 엔진 설계 적용에 그 타당성을 검증하였다.
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