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냉각 파일런 분사를 이용한 스크램제트 연소기 내 혼합증대

이상현*†
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Scramjet Combustor
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ABSTRACT

  The mixing characteristics of pylon injection in a Scramjet combustor and effects of film cooling to 

protect pylon from air-heating were investigated. Three-dimensional Navier-Stokes equations with 

k-ω SST turbulence model were used. Fuel hydrogen and air were considered as coolants. There 

were remarkable improvements of penetration and mixing rate with the pylon injection. There was 

also over-heating on the front surface of the pylon without film cooling. The coolant injected parallel 

to the front surface of the pylon protects the pylon from over-heating.

초       록

  스크램제트 연소기 내 파일런 분사기의 연료-공기 혼합특성을 살펴보았으며, 공력가열로부터 파일런

을 보호하기 위한 막냉각의 효과를 조사하였다. 수치연구를 위하여 3차원 Navier-Stokes 방정식과 

k-ω SST 난류 모델을 이용하였다. 연료인 수소와 공기를 냉각 유체로 고려하였다. 파일런 분사기를 

이용하는 경우 침투거리가 증대되고, 혼합률도 주목할 만큼 증대되었으나, 공력가열에 의한 파일런의 

전방 표면 과열을 확인하였다. 파일런 전방에 파일런 표면에 평행한 냉각 제트를 분사하는 막냉각을 

이용하면 파일런 표면의 과열을 막을 수 있음을 확인하였다.

Key Words: Scramjet Combustor(스크램제트 연소기), Mixing characteristics(혼합특성), Pylon 

Injection(파일런 분사), Air-heating(공력가열), Film Cooling(막냉각)

1. 서    론

  스크램제트(Scramjet, Supersonic Combustion 

Ramjet)에서 과도한 공력저항 없이 연소 가능한 

연료-공기 혼합기를 효율적으로 생성시킬 수 있

는 연료 분사 시스템은 스크램제트 엔진의 설계

에서 가장 중요한 문제 중의 하나이다. 현재까지 

가장 활발하게 연구되어온 연료분사 방법은 연

료를 연소기 벽면에서 유입공기에 수직으로 연
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료를 분사하는 방법인데, 연료-공기 혼합 및 연

소 특성이 우수하고 안정된 방법이지만, 연료 분

사를 추력으로 이용할 수 없고, 연료 분사구 전

방에 형성되는 강한 충격파에 의한 정체압력 손

실이 추력의 손실을 야기할 수 있다는 단점을 

가지고 있다. 따라서 연료의 수직분사에서 혼합

률과 연소율을 증대하면서 정체압력의 손실을 

최소화하는 방안에 대한 모색이 활발히 이루어

지고 있다[1-5]. 

  Figure 1은 단일 수직분사 모델의 분사기 근처

에서의 유동형태를 나타내고 있다[6]. 수직분사

된 연료는 연소기 내로 유입되는 공기 유동과의 

상호작용으로 인하여 분사기 상류 쪽에서 3차원 

궁형충격파(bow shock)가 형성되고, 경계층과 

궁형충격파의 상호작용으로 분리충격파가 형성

된다. 분사구 후방으로는 말발굽와류(Horse shoe 

vortex)가 형성되며, 분사류 후방에 흐름방향의 

와류쌍(vortex pair)이 형성되는 등 복잡한 유동

형태를 보인다.

Approach 

Flow(M>1)

Separation 

Shock

3D Bow Shock

Horseshoe Vortex
Wake Region

Counter-rotating 

Vortex Pair

Jet Shock Structure

(Barrel Shock and 

Mach Disk)

Jet
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Fig. 1 Perspective View of mean transverse injection 

flow-field[6]

  

  수직분사의 혼합률에 영향을 미치는 요소는 

분사구 배압(back pressure)의 상대적인 크기와 

분포, 공기 유동과 분사 유동 사이의 운동량 플

럭스 비(Momentum Flux Ratio), 흐름방향의 와

류 등인 것으로 알려져 있다. 특히, 분사류 후방

의 대향 와류쌍(Counter-rotating vortex pair)은 

흐름방향에 수직한 단면에서 큰 대류를 형성시

켜 연료와 공기의 혼합에 상당히 큰 영향을 미

치는 것으로 알려져 있다[2,4,5].

  연료 수직분사에 대한 연구는 주로 단일분사

의 분사, 혼합 및 연소 특성에 대한 연구가 주를 

이루고 있는데, 혼합특성을 증대하기 위한 분사 

방법론에 대한 연구가 활발히 진행되고 있다

[7-11]. 침투거리를 증대하기 위한 방법론으로 파

일런을 이용한 분사[2]가 제안된 바 있으나, 공

력가열에 의한 파일런의 과열문제가 제기되고 

있다. 이에 본 연구에서는 파일런의 냉각을 위해 

파일런 전방면에 막냉각 제트를 분사함으로써 

공력가열에 의한 재료손상을 방지할 수 있는 방

법을 제시하고, 이를 수치계산을 통해 검증하고

자 한다.

  본 연구에서는 막냉각용 제트로 연료를 분사

하는 방법과 공기를 분사하는 방법을 고려하였

다. 연료를 분사하는 경우 부가적인 분사시스템

을 장착하지 않아도 되는 장점이 있지만, 연료의 

침투거리가 줄어들고, 연료가 연소기 바닥에 잔

류하는 문제가 발생할 수 있다. 공기를 막냉각 

제트로 이용하는 경우에는 연료의 침투거리를 

증대하는데 유리하고, 연소기 바닥 근처에 연료

가 잔류하는 문제를 해결할 수 있지만 공기분사

를 위한 추가적인 분사시스템을 갖추어야하는 

문제가 발생한다. 본 연구에서는 이러한 두 가지 

막냉각 방법을 적용하였을 때 냉각특성과 혼합

특성을 수치적으로 파악하고자 한다.

2. 수치 방법론

2.1 지배방정식 및 수치기법

  일반좌표계에서 표현된 3차원 Navier-Stokes 

방정식과 k-ω SST 난류 모델[12]의 벡터형태는 

다음과 같다.







 


 (1)
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벡터       는 각각 해 벡터, 대류 항 벡

터, 확산 항 벡터, 난류 생성 항 벡터를 의미한

다. 첨자 L은 층류를, T는 난류를 의미한다. 난

류 점성계수의 정의와 각 난류 계수들( , , , 

,  ,  )은 k-ω SST 난류모델의 계수들인데, 

Menter[12]가 제안한 계수들을 수정 없이 사용하

였다.

  화학종의 확산속도는 Fick 법칙을 적용하였다. 

순수기체의 점성계수는 Chapman-Enskog 식을 

사용하였고, 혼합기체의 점성계수는 Wilke 식을 

이용하였다. 순수기체의 열전달 계수는 Eucken 

식을 이용하였고, 혼합기체의 열전달계수는 

Wassiljewa 식을 이용하였다. 이성분 기체의 확

산계수는 Chapman-Enskog 식을 이용하였고, 혼

합기체 중 한 성분의 확산계수는 Blancs 식을 이

용하였다. 위에서 언급한 모든 식들은 참고문헌

[13]의 식을 이용하였다. 난류 열전도 계수와 난

류 확산계수는 난류 점성계수와의 관계로 구하

였는데, 난류 Prandtl 수와 난류 Schmidt 수는 

0.9로 가정하였다.

  지배방정식을 차분화하기 위해서 유한체적법

을 이용하였다. 공간차분을 위해서는 Edwards의 

LDFS(Low Diffusion Flux Splitting) 풍상차분 

기법[14]을 3차 정확도로 적용하였고, 고차 정확

도로 인한 수치진동을 억제하기 위하여 Koren 

제한자를 사용하였다. 시간적분을 위해서는 

LU-SGS 기법[15]을 사용하였다.

2.2 형상 및 유동조건

  단일 분사기의 직경(D)은 Gruber[6]의 조건

(6.35mm)이며, 계산에 사용된 연소기는 길이 

48D, 폭 10D, 높이가 12D이다. 연료 분사 유동

의 중심은 기준점(x=0)에 위치한다. Fig. 2는 수

치계산에 사용된 격자구성을 나타내고 있다. 계

산 시간을 단축하기 위하여 대칭 경계조건을 이

용하여 분사면과 연소기의 절반을 계산 영역으

로 사용하였다. 수치 계산을 위한 총 격자수는 

190×75×100(=1,425,000)개이다.

  Figure 3은 분사기 모델을 도시하고 있다. 모

델 A는 연소기 바닥에서 수직분사하는 기본 모  

 

 

Fig. 2 Grid system

Fig. 3 Injection Model
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Fig. 4 Distribution of hydrogen mass-fraction

델 이다. 계산의 편의를 위해 사각 제트를 선택

하였다. 모델 B는 막냉각 없는 파일런 분사 모델

이고, 모델 C는 막냉각을 위하여 연료인 수소를 

파일런 전방에서 분사하는 모델이고, 모델 D는 

막냉각을 위하여 공기를 파일런 전방에서 분사

하는 모델이다.

  계산 조건은 고도 35km에서 비행 마하수가 6

인 공기 유동이 등엔트로피 과정을 통하여 마하 

2로 감속되어 연소기 입구로 유입되는 조건으로 

하였으며 그 때의 흡입공기, 냉각용 공기와 연료

의 유동 조건은 Table 1에 나타나 있다.

Table 1. Flow conditions of air and fuel

Air
Inflow

Air
Coolant

 Fuel

Pressure (kPa) 145 576 561

Temperature (K) 1081 766 754

Mach Number 2.0 1.0 1.0

 Momentum Flux 
Ratio

1.0

연료 제트와 초음속 공기유동 사이의 운동량 플

럭스비( )는 수직분사의 혼합특성을 결정하는 

조건 중에 하나인데, 다음과 같이 정의된다. 

 

 





(9)

이때, 첨자 는 입구 공기를, 첨자 는 분사류

를 나타낸다. 연료를 냉각류로 사용하는 경우 연

료와 동일한 분사조건을 사용하였다.

3. 결과 및 분석

3.1 전체적인 혼합과정

  Figure 4는 분사 유동의 혼합특성을 비교하여 

나타내고 있다. 짙은 부분이 연료 질량분율이 높

은 부분이다. 기본 분사인 모델 A를 살펴보면, 

연료는 대향와류에 의해 공기와 혼합되며 공기

유동 속으로 침투하는 것을 볼 수 있다. 분사기 

주위의 바닥면 근처에 연료가 잔류하는 것이 확

인되는데, 이는 궁형충격파에 의해 유도되는 박

리충격파로 인해 연료 유동의 역류가 발생하기 

때문인 것으로 판단된다. 

  모델 A와 B를 비교하면, 모델 B에서 연료의 

침투거리가 증대되고, 연소기 바닥면에 연료의 

잔류량이 줄어드는 것을 확인할 수 있다. 이는  

파일런을 통해 분사함으로써 연료의 분사 위치
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Fig. 5 Variation of Penetration distance

가 연소기 바닥으로부터 분리되기 때문이다. 

  모델 C는 연료를 냉각류로 사용한 경우인데, 

기본 모델에 비해 연료의 침투거리는 어느 정도 

증대되지만, 연료를 파일런 전방에서 분사함으로

써 모델 A와 같이 분사연료의 역류로 인해 연소

기 바닥에 연료가 잔류하는 문제가 존재하는 것

을 확인할 수 있다. 

  모델 D는 공기를 냉각류로 사용한 경우인데, 

모델 B와 거의 유사한 혼합 양상을 보이고 있는

데, 이는 냉각류 분사가 전체 혼합과정에 미치는 

영향이 적은 것을 의미한다. 

3.2 혼합 특성

침투거리

  침투거리는 분사된 수소 연료의 질량 중심이 

연소기 바닥으로부터 공기유동 속으로 침투 정

도를 나타내는 지표로, 표현식은 다음과 같다. 

침투거리는 분사면 직경으로 무차원화된 값을 

사용하였다. 

 


 




  

(10)

  Figure 5는 각 모델의 침투거리 경향을 나타내

고 있다. 분사면 근처에서의 침투거리를 살펴보

면, 모든 모델에서 분사 직후 급격하게 증가하다

가 약간 감소하는 현상이 나타난다. 이는 분사면 

후방의 낮은 압력 때문에 연소기 바닥 쪽으로 

유입되는 연료유동이 발생하기 때문이다. 이 구

간을 지나면 연료유동은 대향 와류에 의해 말려 

올라가면서 일정한 기울기로 침투거리가 증가하

는 것을 확인할 수 있다.

  파일런을 통한 분사(모델 B, C, D)는 연소기 

바닥에서 분사되는 모델 A에 비해 모두 침투거 

리가 큰 것으로 나타났다. 모델 C가 모델 B 및 

D보다 작은 침투거리를 나타내는 것은 막냉각을 

위하여 약 25%의 연료를 파일런 전방의 바닥에  

서 분사하기 때문인 것으로 판단된다. 모델 B와 

D는 거의 비슷한 침투거리를 나타내는 데, 이는  

 

막냉각을 위한 공기 분사가 침투거리에 거의 영

향을 미치지 못하는 것을 의미한다. 

  분사 직후(x/D=5)에서 모델 A와 모델 C 및 

D를 비교해보면 분사 위치의 증가만큼 침투거리 

차이가 발생함을 확인할 수 있다. 하지만 이후의 

침투거리 증가율이 모델 C와 D에서 더 크게 나

타나는데, 이는 유동방향의 대향 와류의 강도가 

더 크기 때문인 것으로 판단된다. 모델 D의 침

투거리가 모델 B에 비해 약간 크게 나타나는 것

은 바닥면에 잔류하는 연료가 약간 적기 때문인 

것으로 보인다.

  침투거리의 경향을 미루어 볼 때, 파일런을 이

용한 연료 분사가 침투거리 증가에 크게 기여하

는 것을 알 수 있으며, 파일런의 과열을 막기 위

한 막냉각 유동으로 연료를 사용하는 것보다 공

기를 사용하는 것이 더 유리함을 알 수 있다.

선회율 및 혼합률 

  흐름 방향의 와류가 연료의 혼합률에 미치는 

영향을 파악하기 위해 y-z단면에서의 선회율을 

비교 분석하였다. 선회율은 입구 공기속도와 분

사면의 직경(D)으로 무차원화하여 표현하였으며, 

표현식은 다음과 같다.







  (11)
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Fig. 6 Variation of circulation

  Figure 6은 각 모델에 대한 선회율 변화를 보

여주고 있다. 연소기 바닥에서 분사하는 모델 A

에 비해 파일런을 이용한 분사를 이용하는 모델 

B, C 및 D의 선회율이 더 크게 나타나는 것을 

확인할 수 있다. 모델 B, C 및 D는 거의 비슷한 

선회율의 변화를 보이는데, 특이한 것은 분사기 

후방 (2 < x/D < 7)에서 모델 C의 선회율의 가

장 크게 나타난다는 점이다. 이는 혼합률 증가에 

영향을 미치게 될 가능성이 큰 것으로 보인다.

  Figure 7은 수소 연료의 최대 질량분율이 감소

하는 정도를 log-log 스케일로 표시된 것이다. 혼

합률은 수소 연료의 최대 질량분율이 감소하는 

정도로 표현될 수 있는데, 감소율이 클수록 혼합

률이 큰 것으로 파악될 수 있다. 모든 경우에 수

소의 최대 질량분율이 감소하는 정도가 서서히 

증가(혼합률이 증가)하다가, 10<x/D<15 구간을 

지나면 수소 연료의 최대 질량분율이 log-log 스

케일에서 거의 선형적으로 감소하는 것을 볼 수 

있다. 이는 바로크리닉 토크(Baroclinic Torque)

를 생성시키는 원인(밀도구배와 압력구배의 직교

성분)의 소멸로 인하여 대류보다는 확산에 의한 

혼합이 이루어지는 것으로 판단된다[16].

  파일런 분사의 경우 모델 A에 비해 큰 혼합률

을 나타내는데, 이는 선회율의 크기와 관련이 깊

은 것으로 판단된다. 높은 선회율은 대향 와류의 

강도가 크다는 것을 의미하는 것이고, 이러한 강

한 대향 와류는 공기를 연료 쪽으로 유입시키는  

 

효과를 만들어 연료-공기 혼합을 향상시키며 침

투거리를 증가시키는 것으로 판단된다.

정체압력손실

연료-공기의 혼합 과정에서 정체 압력 손실이 발

생하며, 정체 압력의 손실은 추력의 손실을 초래

하기 때문에 그 경향성을 살펴볼 필요가 있다. 

평균 정체압력은 다음의 식으로 정의된다.

 
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
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  Figure 8은 각 모델에 대한 정체압력의 변화를 

도시하고 있다. 표시된 값은 입구유동의 정체압

력으로 무차원화된 것이다. 분사기 직전까지는 

정체압력 손실이 서서히 일어나다가 분사구 직

후부터 정체압력 손실이 급격하게 발생하는 것

을 확인할 수 있다. 이는 분사기 전방에 발생하

는 궁형충격파와 대향 와류에 의한 연료-공기 혼

합 때문인 것으로 판단된다.

  분사구 직후부터 충격파 및 대향 와류에 의한 

영향이 약해지면서 정체압력 감소율이 줄어들며, 

x/D=15 지점 이후부터는 정체압력이 거의 선형

적으로 감소하는 경향을 확인할 수 있다. 

  x/D=35 지점을 기준으로 볼 때, 정체 압력이  
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Fig. 8 Losses of stagnation pressure

약 4∼5% 정도 감소하는데, 모델 A에 비해 파일

런 분사 모델의 정체압력 손실이 더 크게 나타

나는 것을 알 수 있고, 파일런 분사 모델 중에서

도 침투거리가 크고 혼합률이 클수록 정체압력 

손실이 크게 나타나는 것을 확인할 수 있다. 하

지만 정체압력 손실의 증가폭이 최대 약 1.5% 

정도인 것으로 나타나는데, 혼합특성의 증대를 

고려해 볼 때 정체압력 손실 증가가 그렇게 크

지 않는 것으로 판단된다.

3.3 막냉각 효과

  Figure 9는 분사기 주위의 온도분포를 도시하

고 있다. 짙은 부분이 온도가 높은 부분이다. 막

냉각이 없는 모델 B의 경우 공력가열에 의해 파

일런 전방면의 온도가 상당히 높은 것을 확인할 

수 있다. 파일런 분사기 전방면의 최고 온도는 

약 1745K 정도이고, 측면의 최고온도는 1540K 

정도이다. 이는 금속재료를 이용한 파일런 분사

기를 사용하는데 문제가 발생할 수 있으며 냉각

이 필요함을 시사하는 것이다. 

  모델 C와 D의 경우, 막냉각 제트에 의해 파일

런 전방의 충격파가 파일런에서 전방 쪽으로 밀

려나고 파일런 전방 벽면이 냉각되어 온도가 상

당히 낮아지는 것을 볼 수 있다. 모델 C와 D의 

파일런 전방표면의 최고온도는 각각 890K, 906K

이다. 그리고 파일런의 측면의 온도도 상당히 낮

아진 것을 확인할 수 있는데, 이는 막냉각이 파

Fig. 9 Temperature Distributions near Injectors

Fig. 10 Fuel Distributions near Injectors

일런 전방면뿐만 아니라 분사기 측면의 냉각에

도 상당한 효과가 있음을 의미하는 것이다. 

  Figure 10은 분사기 주위의 연료 질량분율 분

포를 도시한 것인데, 짙은 부분이 질량분율이 큰 
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부분이다. 모델 B와 D의 경우 연소기 벽면에 연

료가 거의 잔류하지 않은 것을 볼 수 있으나, 연

료를 냉각류로 사용하는 경우인 모델 C에서는 

오히려 모델 A보다 더 많은 연료가 연소기 바닥

면에 분포하는 것을 볼 수 있다. 이는 냉각류로 

사용된 연료가 후류 쪽으로 유입되는 발생하는 

현상으로, 연료를 냉각류로 사용함에 따른 부작

용으로 판단된다.

4. 결    론

  본 연구에서는 스크램제트 연소기 내의 연료-

공기 혼합증대를 위한 파일런 분사의 혼합특성

과 파일런 표면과열을 방지하기 위한 막냉각의 

효과를 살펴보았으며 다음과 같은 결론을 도출

할 수 있을 것으로 사료된다.

  연료 파일런 분사는 연소기 바닥면에서 연료

를 분사하는 방식에 비해 침투거리, 혼합율 등의 

혼합특성을 증대하는 것으로 나타났다. 침투거리

의 증대는 파일런 사용을 통한 분사위치의 증대

와 대향 와류의 증대가 원인이며, 혼합률의 증대

는 대향와류의 증대가 원인인 것으로 판단된다. 

파일런 분사에 의해 정체압력 손실이 증가되는 

것을 확인하였는데, 혼합특성의 증대를 고려하면 

손실의 증가는 크지 않은 것으로 판단된다.

  파일런 분사에서는 공력가열에 의한 파일런 

표면의 과열 현상이 확인되었으며, 이 문제를 해

결하기 위해 파일런 전방에서 연료 또는 공기를 

막냉각 제트로 분사하는 방안을 제시하였는데 

상당히 효과가 있는 것으로 확인되었다. 연료를 

냉각류로 사용하는 경우, 부가장치 없이 뛰어난 

냉각효과를 나타내지만, 연료의 침투거리의 감소

하고 연소기 바닥면에 연료가 잔류하는 문제가 

발생함을 확인하였다.
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