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ABSTRACT

Detonative combustion is considered as a promising combustion mechanism for

improving thermodynamic efficiency of power generation systems as a PGC, as well as

high-speed propulsion systems. Among the various types of detonative combustion, RDE

is fascinated by many researchers because of the simplicity and continuos operation

characteristics. Present paper is an introduction to the physical and operational concept

of RDE with a brief history of RDE researches and recent development activities.

Additional discussions will devoted to the relevance to the tangential mode instabilities

in liquid rocket engines and improvement of liquid rocket performance.
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Fig. 1 Operation Concept of Rotating

Detonation Engine[3]

데토네이션을 추진기관의 연소 메커니즘으로

이용하고자 하는 시도는 1950년대 후반부터 있었

으나, PDE (Pulse Detonation Engine) 로 대표되

는 실물 구현 연구가 시작된 것은 1990년대 중후

반이며, 이후 폭발적으로 연구가 증가하였다. 그

동안의 기초 연구를 기반으로 2008년 미국

DARPA 에서는 데토네이션기반으로 순항 마하

수 4.0+ 의 실증 엔진 개발을 위하여 Vulcan 프

로그램을 시작하였다.[1] 그러나 2010부터의 2단

계 개발에서는 많은 개발 비용과 위험 부담이 따

르는 항공용 엔진보다는 발전 및 동력 생산 분야

에서 실용성을 실증하는 것으로 목표 수정하였

다.[2] PDE 기반으로 터빈을 이용한 동력 생산에

는 100Hz 대의 펄스 모드 작동에 따른 필연적인

진동 문제와 비정상 상태 작동에 최적화된 새로

운 터빈을 개발하여야 하는 문제가 수반된다. 따

라서 PDE 나 Wave Rotor 등 펄스 모드로 작동

하는 연소기가 아니라, 연속 작동이 가능한 RDE

에 대한 관심이 증대되어 최근 미국의 연구도

RDE에 집중되고 있다.

RDE는 기존의 가스터빈 연소기와 동일한 환

형(annular) 연소기 형상을 가진다. 가스 터빈 연

소기에서는 유동 방향의 예혼합 또는 비예혼합

화염에 의하여 정압 상태의 연소가 진행되는 반

면, RDE 에서는 원주 방향으로 회전하는 한 개

이상의 데토네이션 파에 의하여 연료와 산화제가

연소된다. 진행하는 데토테이션파 직후방의 분사

기는 데토테이션파 후방의 고압에 의하여 분사가

일시 정지 되지만, 이후 기연 가스는 하류로 팽

창하면서 압력은 감소하고 미연 가스가 다시 공

급되며 일정 시간 후 새로운 데토테이션파 에 의

하여 다시 연소 된다. 즉, 미연 가스는 유입구와

데노네이션 파, 미연/기연 경계로 이루어진 삼각

형 영역에 존재하며, 데토네이션 파는 유입속도

와 데토네이션 속도의 벡터 합에 수직인 방향,

즉 유입 면 수직 방향에서 다소 전방으로 기울어

진 각도로 진행한다.

따라서 RDE에서는 최초의 데토네이션 파 발

생 이후 반복적 점화 과정의 필요 없이 연속적으

로 연소가 진행된다. 즉 데토네이션 파는 연속적

(continuous)으로 연소기를 순환하므로 PDE 와
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대비되는 개념으로, CDE(Continuous Detonation

Engine) 의 용어가 더 적합할 수 있으며, 데토네

이션 파가 회전하는 것이 아니며, 연소기도 원형

이 아닌 닫힌 형태의 channel 형태이면 되므로,

RDE 용어는 혼동의 소지가 있을 수 있다. 그러

나 CDE는 특정 형태에 제한되니 않는 좀더 포

괄적 개념일 수 있으므로 있으므로 CRDE 의 용

어가 사용되기도 한다. 그러나 현재까지 모든 연

구는 원형 단면을 이용하고 있으며, 최초의 연구

에서[4] 제시된 “rotation” 용어를 차용하여 RDE

라고 부르는 경우가 더 많은 것으로 보인다.

2000대에 러시아의 연구가 처음 서방에 소개되었

을 때에는 “spin detonation“ 용어도 사용하였지

만[5], ”spinning detonation“ 은 관내를 진행하는

데토네이션 파가 한 개의 회전하는 삼중점을 가

지는 임계 현상을 지칭하는 경우에 오랫동안 사

용되고 있으므로 더 이상 사용되지 않는다.

RDE 연소기에는 1개 이상의 다수의 데토네

이션 파가 존재할 수 있으며, 데토네이션 파의

수는 아직 모호한 부분이 있기는 하지만, 유량과,

열량, 데토네이션 파의 속도로 결정되는

“detonation number” 로 대략적으로 예측할 수

있으나, 파의 회전 방향은 현재까지 예측할 수

없으며 실용적으로도 필요하지 않다. 실험적 관

찰에 의하면 초기에는 점화 초기에는 시계 방향

및 반시계 방향 진행하는 다수의 파들이 경쟁하

다가 한 방향으로 합류되어 안정화 되는 것이 관

찰된다. 한편 데토네이션 파의 속도가 수 km/s

대 이고, 다수의 파면이 존재함, 그리고 1 m 수

준의 둘레를 가지는 RDE에서 회전 주파수는 수

kHz 대 임을 쉽게 예측할 수 있으며, 이는 가스

터빈 및 로켓 엔진에서 발견되는 고주파 진동에

해당되어 연속 작동으로 보기에 실용적으로도 문

제없음을 알 수 있다.

RDE 연구는 1950년대 구소련에서 시작되었으

나 동시대 미국에도 알려져 미시건 대학

Nicholls 그룹에서도 동일한 연구가 진행되었

다.[6] 그러나 이후 중단 되었다가, 구소련 붕괴

후 러시아와 프랑스가 램제트/스크램제트 공동

연구를 진행하면서 서방에 알려져[5] 2000년대의

연구는 프랑스의 MBDA와 CNRS에서,[7,8] 그리

고 동일한 시기에 폴란드에서 연구가 시작되었

다.[9] 아울러 전산 해석에 의한 성능 연구에 의

하여 정압 방식 연소에 비하여 상당한 효율 향상

을 기대할 수 있음이 조여졌지만,[10] 초기의 연

구 결과들에 대해서는 유동장의 상세한 구조를

가시적으로 파악할 수 없었기에, 많은 이들이 데

토네이션 파의 존재 및 작동 기구에 대하여 확신

하지 못하는 경향을 보였다. 그러나 정밀한 해석

에 의하여 데토네이션 셀 구조가 존재하며, 셀

구조를 유지한 상태로 연속적인 작동이 가능함이

확인되어,[11] 이후에는 RDE에 대한 연구가 확

대되는 계기가 되었다. 이 후의 연구에서는 RDE

가 PDE 에 비해서도 성능의 측면에서도 많은

장점을 가질 수 있음이 확인 되었다.[12]

RDE 의 형상은 데토네이션 파의 구조 측면

에서 연소기 폭으로 무차원화된 곡률반경으로 특

징지울 수 있다.[13,14] 일반적인 원통형 로켓 연

소실은 곡률 반영 0 에 해당한다. Lee 등은 다

양한 곡률 반경에 대한 수치해석을 통하여 환형

관내의 데토네이션 파가 안정화되는 임계 곡률

반경이 존재함을 보였다.[13,14] Fig.2 는 여러 곡

률 반경에 대하여 데토네이션 셀 구조를 보여주

는 수치적 그을음막인 최대 압력 분포 기록이며,

Fig. 3은 바깥 벽면에서 최대 압력 분포도 이다.

이 연구에서 곡률 반경 3.0 이하에서는 정상적인

셀 구조가 붕괴되는 것을 보여 주었으며, 이 조

건에서는 데토네이션 파가 곡면 형태로 굽어지며

벽면 압력이 크게 증가하는 것을 보여 주었다.

Fig. 2 Maximum pressure distribution

showing detonation cell structures in

annular channels of radius of

curvature from 1.5 to 9.0,[13,14]

Fig. 3 Maximum pressure distribution

along outer walls of annular channels of

radius of curvature from 1.5 to 9.0,[13,14]
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Fig. 6 Typical pressure distributions across the injector radius vs. time during resonant

combustion, RIMM Injector No. 5 with SFNA plus Corporal fuel [19]

이 연구에서 발견된 결과는 최근 자세한 실험

적 관찰에서도 확인되었는데, 곡률 반경이 작은

경우의 데토네이션 파는 수직 파가 아니라, 바깥

쪽 벽에서는 경사 데토네이션 파의 특징을 가지

는 곡면 데토네이션 파의 형태를 가짐이 확인 되

었으며, 조건에 따라 불안정한 구조를 가짐이 연

구되었다.[15] 불안정한 데토네이션 파 구조에 대

해서는 최근의 해석연구에서 관찰되었다.[16]

Fig. 4 Experimental smoked foil records in

annular channels with different radius of

curvature.[15]

한편 곡률 반경이 작은 경우, 굽어진 데토네이

션 파가 발견되는 것은 3차원 해석에 의해서도

확인되었으며,[17,18] 특히 Wang의 연구는 환형

연소기가 아닌 로켓 연소기와 같은 원통형 연소

기에서 내부의 원형 단면 일부에서만 추진제의

분사가 이루어지지 않아 기체역학적으로 환형 연

소기를 유지하는 경우에도 동일한 파의 특징을

보여 주었다. 따라서, 곡률 반경이 0 인 액체 로

켓 연소기에서도 데토네이션 파가 발생하거나 유

지 될 수 있음을 암시하므로 이에 대한 추가적인

연구가 필요하다고 여겨진다.

한편 액체 로켓 엔진 내부에서 tangential

mode 의 연소 불안정이 발생하는 경우 데토네이

션 파의 형태로 발전할 수 있이 오랜 액체 로켓

연구를 통하여 알려져 있다.[19] Fig. 6는 액체

로켓 내부의 분사기 면에서 서로 다른 반경 위치

에서 압력 분포를 측정한 결과로써 바깥 벽면에

서 전형적인 데토네이션 파의 압력 분포가 주기

적으로 관찰되고 있어, 데토네이션 파가 로켓 내

벽을 따라 회전하고 있음을 알 수 있다.

Fig. 5 3D simulation of rotating detonation

in cylindrical combustor without injection at

the center region.[15]

로켓 엔진에서 연소 불안정이 발생한 경우,

엔진의 연소 효율 및 추진 성능이 향상됨을 경험

적으로 알고 있기도 하지만, 일반적으로 연소 불

안정은 급격한 압력 상승을 유발하여 연소기의

손상 및 로켓의 폭파 상황까지 이어지므로 절대

적으로 회피하여야 하는 상황으로 여겨지고 있

다. 그러나 연소 불안정에 의하여 연소기에 손상

이 발생하는 것은 연소기의 설계 압력이 연소 불

안정이 발생한 경우의 최고 압력이 아니라 정압

연소를 기준으로 설계되어 있기 때문이다.

따라서 액체 로켓에서 발생하는 tangential

mode 연소 불안정의 최종 형태인 회전 데토네이

션 조건을 기준으로 연소기를 설계하는 경우, 정

압조건의 연소 보다 증가된 연소 압력을 얻을 수

있어 기존에 비하여 훨씬 증가된 비추력 또는 추

진 성능을 얻을 수 있을 것으로 기대된다. 한편,

연소기의 설계 압력을 동일하게 유지하는 경우

데토네이션에 의한 압축 효과를 고려하면 정압

연소기에 비하여 매우 낮은 공급압력으로도 동일

한 연소 압력을 얻을 수 있으므로 추진제 탱크나

배관 및 터보 펌프 등 추진제 공급계의 압력 부

하를 크게 줄이거나 구조물의 중량을 줄일 있어

발사체 시스템의 구조비를 크게 향상 시킬 수 있

는 장점이 있다. 특히, Lee 등의 연구 및 이후의

연구에서 관찰된 결과들은[14-18] 안정된 데토네
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이션 연소 방식의 액체 로켓 엔진 설계에 활용될

수 있을 것으로 기대된다.
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