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ABSTRACT

  The component based propulsion modeling and simulation of an air-breathing engine such as 

ramjet and scramjet is studied. The simulation model has been realized considering the 

characteristics of the air-breathing engine which is composed of air intake, combustor and nozzle 

including engine controller and fuel supply system. To estimate the engine performance and to 

verify the engine controller, real time based Hardware in the Loop System simulating actual 

environment is constructed.

       록

  램제트  스크램제트와 같은 공기흡입식 추진기 의 구성품 기반 모델  추진시스템 시뮬 이션 

에 해 연구하 다. 시뮬 이션 모델은 엔진제어기  연료공  시스템을 포함하여 공기흡입구, 연

소기, 노즐 등으로 구성된 공기흡입식 추진기 의 특성을 고려하여 각각의 구성품을 종합한 모델로 

구 하 다. 엔진의 성능  제어기의 동작 특성을 검증하기 해 실제 환경을 모사하여 실시간 기

반 Hardware In the Loop System(HILS)을 구 하 다.

Key Words: air breathing engine(공기흡입식 추진기 ), modeling(모델링), real time(실시간), HILS

1. 서    론   터보제트, 터보팬 엔진 등의 아음속 추진기

과 램제트, 스크램제트와 같은 음속 추진기

에 한 연구는 반세기 동안 끊임없이 수행되어  

왔다. 특히 음속 추진기 의 경우 1920년 랑

스 르네[1]에 의해 기본 작동 개념이 개발된 이

후 속한 발 을 이루어 고체 램제트, 액체 램



- 580 -

제트, 복합사이클 추진기  등으로 세분화하여 

개발이 진행되고 있다[2,3]. 특히, 추진기  개발

과 련하여 추진기 의 성능을 측하고 각 하

부 구성품이 결합된 상태에서의 추진기 의 작

동 상태, 제어 시스템의 검증 등을 한 추진기

 모델에 한 연구 한 많은 발 을 이루었

다. 최근에는 추진기  모델에 한 실시간 모델 

구 과 각 개별 구성품의 신뢰도를 높이기 한 

모델 개발이 상당히 진행되고 있다[4,5].

  국내에서도 램제트, 스크램제트 엔진 등과 같

은 음속 추진기   터보제트와 램제트 엔진 

등이 결합된 형태의 복합사이클 추진기 에 

해 기  단계의 연구가 일부 학계를 심으로 

진행되고 있고 련 모델 연구도 활발히 진행되

고 있다[6]. 그러나 련 분야 연구의 요성에

도 불구하고 엔진 모델이 실제 운용 환경 하에

서 히 운용될 수 있는지 검증을 한 실시

간 모델의 구   일부 하드웨어가 포함된 형

태의 성능 모델의 개발  시험은 미미한 상태

에 머물러 있다. 

  그러므로 번 논문에서는 램제트, 스크램제트

와 같은 음속 공기흡입식 추진기 의 개발과 

련하여 엔진 모델  세부 구성품 등을 포함

하는 실시간 모델링  시뮬 이션에 하여 기

술하고 통합된 형태의 시뮬 이션 검증 방법인 

HILS(Hardware In the Loop Simulation)에 

해 기술하고자 한다.  

2. 본    론

2.1 개 요

  음속 공기흡입식 추진기 은 Fig. 1과 같이 

흡입구, 연소기  노즐로 구성되어 있다. 이밖

에 주변장치로 연소실에 연료를 공 하고 조

하기 한 연료 공 장치, 연료를 연소실로 공

하기 한 각종 연료배 , 연료량을 제어하기 

한 엔진제어기, 제어 변수 값을 측정하기 한 

센서 시스템 등으로 구성된다. 실제 엔진 개발을 

해 사 에 가상의 엔진 성능을 평가하거나,   

기 개발된 엔진 구성품의 성능을 향상시키고자 

하는 경우에 실시간 엔진 모델의 개발  하드

웨어 기반 실시간 시뮬 이션 시스템인 HILS가 

주로 이용된다.

Fig. 1 Typical structure of a 

supersonic air breathing engine

  엔진이 흡입구, 연소기, 노즐 등 구성품 단

로 설계/제작되어 운용되고 있음을 감안하여 엔

진 모델 한 구성품 단 로 구성하여 종합 후 

시스템 성능을 종합 으로 측하는 일은 매우 

요하다. 이러한 이유로 최근 들어 매트랩 시뮬

링크(Matlab Simulink) 등의 그래픽 기반 소 트

웨어를 사용하여 각 구성품 기반 모델 구성  

HILS를 구 한 각종 연구  자료 등이 제시되

고 있으며 램제트, 스크램제트와 같이 개발 이

거나 성능향상을 한 연구가 꾸 히 진행되고 

있다[4,5].

2.2 구성품 기반 엔진 모델

  일반 인 음속 공기흡입식 추진기 은 흡입

구, 연소기, 노즐, 기타 연료분사 시스템 등으로 

구성되어 있다. 엔진 흡입구는 연소기에서 연소

에 필요한 공기를 압축하여 연소실로 달하는 

역할을 하며, 비행체 운용 상황에 따른 마하수, 

받음각 등의 조건에 따라 압축 공기량과 압력 

회복율(total pressure recovery factor)등이 변하

게 된다. 음속 엔진의 경우 흡입구 끝단에서의 

온도, 압력, 공기 유량( 
) 등이 흡

입구에서의 경사충격 , 수직충격 의 유동 특성

에 따라 변화하며 이러한 유동 특성을 감안하여 

엔진 흡입구 모델을 구성할 수 있다.

  한편, 흡입구  모델은 용 목 , 모델 정확도 

등에 따라 기체역학(gas dynamics)을 용한 통

합(Lumped) 모델과 1차 유동특성을 고려한 1-D 
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모델, 3차원 유동 특성을 반 한 3-D 모델로 구

성할 수 있다. 번 논문에서는 마하수, 받음각

을 고려한 2-D 모델기반 흡입구 모델을 구성하

으며, 식 (1)과 같은 련 식을 용하 다. 여

기서  는 각각 마하수, 고도, 받음각 

 압력 계수를 나타낸다.

 
              (1)

  연소기 모델 한 통합 모델과 연소기 길이 

방향을 고려한 1-D 모델 등으로 구성할 수 있으

며, 해석시간  실시간 모델 구 을 감안하여 

통합 연소 모델을 용하 다. 이때 연소실 출구 

연소가스는 연속 방정식(continuity equation)에 

따라 공기량    연료량 의 합으로 표

되며, 연소실 온도는 공기의 엔탈피 와 연

료의 엔탈피 의 합을 연소가스 질량  

specific heat로 나 어 식 (4)와 같이 계산이 가

능하다.

 
               (2)

 

 
              (3) 

 


 
           (4)

   ×                   (5)

여기서 는 Specific heat, 는 연료의 열량

을 나타낸다. 한  는 각각 연소효율

(combustion efficiency)과 연소실에서의 압력

회복율을 나타낸다. 이때 연소실에서의 압력, 온

도,  질량 변화는 매우 짧은 시간 동안이지만 

1차원 지연 요소가 존재하며 연소실의 동  특

성을 유발한다. 이에 한 처리는 1차 달함수

로 표 할 수 있으며, 특히 연소실에서의 압력

은 연소실에 된 연소가스의 질량에 따라 결

정되며, 다음과 같은 식으로 표 될 수 있다[6]. 







 

           (6)

  여기서     는 각각 연소실 압력, 

온도, 연소실 체   이상기체상수와 비열비

를 나타낸다. 노즐은 연소기에서 발생한 고온, 

고압의 연소가스를 고속으로 외부 기로 분출

하여 추력을 얻는 역할을 수행한다. 노즐에서의 

연소가스 질량 와 추력 는 노즐 목 면 , 

 , 와 노즐 확장부 면  함께 련식 (7)

과 (8)로 표 된다.



 
 




         (7)

    
           (8)

이때  , 
는 각각 연소실의 연소가스  흡

입구 공기 유량이며   는 흡입구  노즐 

출구에서의 속도를 나타낸다. 한    는 

흡입구  노즐 출구에서의 압력을 나타낸다.
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Fig. 2 Component based Engine Model 

2.3 실시간 모델링  시뮬 이션

  에서 구 한 엔진 모델을 용한 

SILS(Software in the loop Simulation)  제어

기를 포함한 HILS(Hardware in the Loop 

Simulation)를 구 하고 RT-Lab 실시간 로그

램을 이용하여 시뮬 이션을 수행하 다. 실시간 

시뮬 이션을 한 장비의 구성 개념은 Fig. 3과 

같으며, Host와 Target 컴퓨터 그리고 제어기 

H/W로 구성되어 있다. Host는  모델 로그램 

일을 편집, 수정, 장이 가능하며 특히 Target 
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컴퓨터에서 동작할 수 있는 실시간 모델로 컴

일(Compile)하는 역할을 수행한다. 한 시뮬

이션한 결과를 시(display) 하는 역할을 수행

한다. 이때 실시간 모델의 구   실행은 

OPAL-RT Technologies사[7]의 실시간 로그램

인 RT-LAB을 이용하 다. 다음으로 Target 컴퓨

터는 실시간 로그램을 용하여 실시간으로 

시뮬 이션을 수행하고 시뮬 이션 결과를 Host

로 달하는 역할을 수행한다.

  SILS 단계에서는 실제 연결된 하드웨어가 없

이 개발된 엔진 모델만을 이용하여  실시간 시

뮬 이션을 수행하게 된다. 다음으로 제어기의 

로직을 검증하고 실제 개발된 제어기를 Target 

컴퓨터와 연결하여 실시간 시뮬 이션을 실시하

는 HILS가 있다. Fig. 3에 제시한 바와 같이 

CAN 통신을 이용하여 제어기에 시스템 콘트롤 

명령을 달하고 제어기에서 수집된 데이터를 

Target으로 달하기 한 이블과 Target으로 

부터의 모의 센서신호를 RS-485 통신을 통하여 

제어기로 달하기 한 센서 이블이 연결되

어 있다. Target 컴퓨터에서 센서 모사신호의 

달은 단방향 통신을 수행한다. 

Fig. 3 Conceptional HILS diagram for a 

supersonic engine
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Fig. 4 HILS model for a supersonic engine

2.4 제어법칙

  음속 엔진 제어의 목 은 크게 두 가지가 

있다. 첫 번째는 비행체가 요구하는 속도를 유지

하기 한 엔진의 요구 추력을 조 하는 목 과 

음속 엔진에 주로 발생하는 버즈를 억제하기 

한 버즈발생 억제 제어 이다. 추력제어는 주로 

엔진의 연료량 조  시스템에 의해 연료량을 조

함으로써 이루어지며 버즈상태에서 엔진이 동

작하지 않도록 제어하는 방식에는 주로 흡입구 

디퓨져 내의 충격 를 조 함에 의해 이루어진

다. 이때 이 충격 를 조 하기 한 방법으로는 

흡입구 스 이크를 조 하거나, 유도탄 흡입구 

근처에 블리드(Bleed) 창을 이용하는 방법, 노즐

을 이용하여 조 하는 방법과 연료량 자체를 조

하는 방법이 있다. 번 논문에서는 연소실 

단의 압력과 연소실에서 생성된 압력을 이

용하여 각각 연료량을 조 하거나, 노즐을 이용

하는 방법을 제시하 다. Fig. 5와 같이 연료량

을 통한 버즈제어의 경우에, 센서 모듈에서 획득

한 압력데이터를 이용하여 구해진 고도 정보에 

따라 미리 계획된 연료량을 추력 제어에 용하

고, 마하수  받음각에 따라 미리 설정된 압력

회복율값과 연소기로부터 획득한 압력값을 용

한 압력회복율을 비교하여 연료량을 추가로 증

가시키거나 감소시켜 버즈발생 억제 제어하는 

방법을 용하 다. 노즐을 용한 경우 연료량 

신 노즐 크기를 변화시키는 방법을 용하

다. Fig. 5에서 FMU는 연료량을 조 하기 한 

Fuel Metering Unit을 의미한다.

Fig. 5 Engine fuel and anti-buzz control by 

adjusting fuel mass flow rate 
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Fig. 6는 Fig.4에 제시한 모델을 용하여 시뮬

이션 한 결과를 보여주고 있다. 그림에서 로부

터 즉 마하수를 2.8에서 3.4까지 변화시킬 때, 연

료유량을 제어하여 압력회복율을 일정하게 유지

시킨 상태에서 추력, 압력회복율 변화, 공기유량 

 연료유량 변화를 나타내고 있다. 

Fig. 6 Simulation results with varying Mach 

number from M2.8 to M3.8(Fixed nozzle 

simulation)

  

3. 결    론

  음속 추진기 의 성능 측과 개발된 제어

기 알고리즘을 검증하고 제작된 제어기에 한 

검증을 한 실시간 엔진 모델  SILS/HILS에 

해 기술하 다. 최근 Matlab Simulink등 그래

픽 언어를 이용한 단  부품 특성을 최 한 반

한 각종 시뮬 이션 엔진 모델이 개발되고 있

음을 감안하여 실제 엔진 시스템과 유사한 모델

을 구성품 단 로 구 하 다. 한, HILS를 이

용하여 엔진 자체 성능 검증은 물론 엔진 제어

법칙 설계  검증에 활용하 다. 
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