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1. 서 론
초음속 비행체들의 조종면, 엔진 흡입구 등의 형상으로 인해
서 충격파와 충격파가 만나거나, 충격파와 경계층의 상호작용
을 통해서 복잡한 유동이 생겨나게 된다. 이러한 충격파와 경
계층의 상호작용을 예측하고 해석하기 다양한 유동 흐름을
통해서 EDISON_CFD를 이용하여 분석한다.

2. 본 론

2.1 해석 모델

이중압축램프에서의 유동은 충격파와 경계층의 상호작용이
복잡하게 일어나면서 실험값과 CFD 계산의 경계층 예측의
결과 값이 굉장히 상이할 수 있다. 그러기에 기존의 비교 값
이 없다는 점이 큰 문제이다. 우선, eMEGA로 두 종류의 선
도를 그려보았다.

그림 1 15°∼20° 램프실험 격자

그림 2 25°∼30° 램프실험 격자

그림 3 15°∼40° 램프실험 격자

그림 4 25°∼50° 램프실험 격자
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본 연구에서는 Scream Jet Intake에 발생하는 충격파 경계층에서 속도를 Supersonic에서 Subsonic으로
줄였을 때의 상호작용을 EDISON_CFD로 해석하기로 한다. 이상적인 공기 유동에서 충격파 경계층의 각도
를 15°∼20°, 25°∼30°, 15°∼40°, 25°∼50°와 같이 두 개(5°, 25°)의 각도 차이를 두어 이중압축램프에서의 유
동현상을 EDISON_CFD로 수행하고 분석하였다.
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2.2 수치 해석 방법
EDISON_CFD에서 정렬격자 기반 2차원 압축성 유동 범
용 해석 Science App을 이용해서 해석해 보았다. 유동의
종류는 3가지 유동을 사용하였으며 비 점성 유동(Inviscid
Flow), 층류 유동(Laminar Flow), 난류 유동(Turbulent
Flow) 마하수는 3, 레이놀즈의 수는 3.86*10^6의 값으로
사용했다.

2.3 해석 결과

2.3.1 비 점성 유동 (Inviscid Flow)

그림 5 2D_Comp_P 15°∼20° 마하수 등고선

충격파 경계층에서 마하수가 변화되는 모습을 볼 수 있다.
처음 경계면에서 미미한 값이 떨어졌지만 두 번째 경계면을
거치면서 속도가 아음속 근처까지 떨어지는 현상을 눈으로
확인 할 수 있다.

그림 5-1 2D_Comp_P 15°∼40° 마하수 등고선

2번째 경계층에서 더 높은 폭으로 마하수가 떨어지는 현상
을 알 수 있다. 하부 후류에서도 마하 1 이하로 떨어지며,
충분한 아음속으로 후방 엔진 구동 시 속도를 제어할 수 있
는 것을 알 수 있다.

그림 6 2D_Comp_P 25°∼30° 마하수 등고선

그림 5의 결과 값보다 비교적 높은 각도 이다보니 초기 경
계면에서 속도가 급격히 떨어지는 현상을 보인다.

그림 6-1 2D_Comp_P 25°∼50° 마하수 등고선

5-1그림 보다 더 높은 폭으로 떨어지며 분포되는 영역이
넓어진 것을 알 수 있다. 이는 높은 각도에서 보다 높은 효율
을 갖는 것으로 보인다.

2.3.2 층류 유동 (Laminar Flow)

그림 7 2D_Comp_P 15°∼20° 마하수 등고선

유동의 변화를 주었지만 생각보다 큰 변화는 없었다. 비 점
성 유동과 층류 유동에서의 차이는 미미하였고, 속도에서의
미세한 차이가 전부였다.
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그림 7-1 2D_Comp_P 15°∼40° 마하수 등고선

더 높은 각도 변화에서도 큰 변화를 볼 수 없었다. 층류 유
동과 비 점성 유동간의 차이가 미미 하다는 점을 알 수 있다.

그림 8 2D_Comp_P 25°∼30° 마하수 등고선

특별하게 드러난 사항은 없었고, 마찬가지로 유동에서도
별 차이 없는 해석 결과가 나왔다.

그림 8-1 2D_Comp_P 25°∼50° 마하수 등고선

경계층면에서는 큰 차이 없이 유사한 해석의 결과가 나왔지
만, 후류 부분 속도 등고선에서 육안으로 확인 될 만한 차이
가 드러났다. 후류 등고선 중심부에서 등고선이 하나가 없어
진 것을 확인 할 수 있다.

2.3.3 난류 유동 (Turbulent Flow)

그림 9 2D_Comp_P 15°∼20° 마하수 등고선

난류 유동, 층류 유동, 비 점성 유동은 15°∼20° 해석에서는
큰 차이를 보이지 않고 별다른 점을 찾을 수가 없었다.

그림 9-1 2D_Comp_P 15°∼40° 마하수 등고선

충격파 경계면을 만나고 생기는 등고선의 폭이 줄어든 형상
을 볼 수 있다. 층류, 비 점성 유동에서 차이가 드러나는 부
분이다.

그림 10 2D_Comp_P 25°∼30° 마하수 등고선

별다른 차이를 보이지 않았다.
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그림 10-1 2D_Comp_P 25°∼50° 마하수 등고선

경계면 상단에 발생하는 충격 후, 분포하는 속도가 층류나
비 점성 보다 비교적 전방에 위치하게 되었다. 엔진으로 가는
마하수는 별다른 변화를 보이지 않았다.

3. 결 론

이중 압축램프를 EDISON_CFD의 2D_COMP_P를 통해 이
상적인 형태인 비 점성 유동(Inviscid Flow), 층류(Laminar
Flow), 난류(Turbulent Flow) 모델을 이용하여 해석하여 이
중 압축램프에서 충격파와 경계층의 상호작용으로 발생되는
충격파를 관찰하였다. 이중 압축램프의 각도가 초기에 작은
값인 경우에는 속도가 줄어드는 값이 작았지만, 비교적 큰 값
을 넣었을 때는 속도가 줄어드는 값이 상대적으로 커진 것을
확인 할 수 있었다. 충격파 경계면에서의 각도가 클 경우에
줄어드는 속도 값이 더 커지는 것을 알 수 있었다. 이러한 각
도별 변화를 통해 Scream Jet Engine을 제작 하는데 있어 더
욱 발전된 비행기를 제작 할 수 있을 것으로 보인다.
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