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ABSTRACT

The performance characteristics of a TBCC engine considering the transition mode from

a turbojet to a ramjet engine has been investigated. The performance of each engine was

proposed and a transition mode of the TBCC engine has been evaluated by adjusting the

operating rate of the ramjet engine and turbojet engine performance changes continuously.

Based on the transition model, it was confirmed that the performance is continuously

changed at various flight Mach numbers and altitudes. The performance characteristics

including thrust and specific impulse considering various flight conditions and transition

mode were analyzed, which testifies characteristics of the engine itself, as well as transition

of the combined cycle.

초 록

터보제트 엔진에서 램제트 엔진으로의 작동 천이를 고려한 TBCC엔진의 성능 특성을 연

구하였다. 터보제트 엔진과 램제트 엔진의 성능모델을 제시하고 터보제트와 램제트의 작

동 비율을 조절하여 성능 변화가 연속적으로 발생하도록 엔진 작동의 천이 모드를 고려하

였다. 이를 통해 다양한 마하수와 고도에서의 완만한 엔진 성능 변화를 나타냈음을 확인

하였다. 일정고도(11km)와 가상의 비행 궤적에 대하여 천이 모드를 적용하여 TBCC 엔진

의 추력과 비추력의 변화를 분석하였으며, 이를 통해 예상 비행 조건과 엔진의 천이 모드

를 고려한 성능 변화와 복합 사이클 엔진 작동 천이 모드의 필요성을 제안하였다.
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Ⅰ. 서 론

저궤도 진입을 위한 기존의 소모성 발사체의 

비용을 줄이고 기술적 신뢰도를 높이기 위해 재

사용 발사체와 복합 사이클에 관한 연구가 진행

되고 있다. 특히, 프랑스의 PREPHA 프로그램,

일본의 HYPR 프로그램, 유럽의 Spaceliner,

LAPCAT 프로그램, 미국의 Falcon, Vulcan,

HiSTED, FaCET, Hyper X-43B 프로그램[1,2] 등 

많은 국가에서 복합사이클을 구현하고자 연구를 
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수행했거나 하고 있다.

복합 사이클은 일반적으로 RBCC (Rocket

Based Combined Cycle) 와 TBCC (Turbine

Based Combined Cycle)로 나누어지는데, RBCC

와는 달리, TBCC엔진은 전 비행구간에서 공기를 

흡입하여 산화제로 사용하므로 무게를 크게 줄이

고, 수평 이착륙이 가능하다는 장점이 있다[3].

여러 종류의 엔진이 통합된 복합 사이클 엔진은 

다양한 마하수에서 최적의 성능을 발휘하기 위해

서 각 엔진의 구성품(흡입구, 연소실, 노즐 등)

설계 시 고려되어야할 제약조건이 복잡하다.

Starkey 등은 TBCC엔진의 운용 범위 향상을 

위한 흡입구 형상의 성능 해석과 수치해석을 수

행하였고[4], Ferrier 등은 LAPCAT-Ⅱ 비행체의 

3차원 수치해석을 수행하여 구체적인 형상을 제

시하여 극초음속 비행의 가능성을 확인하였다[5].

Miyagi 등은 터보-램제트 복합 사이클에 대한 실

험과 천이 모드 연구가 수행되었고[6], Chen 등

은 TBCC의 통합 개념을 도입하여 복합 사이클 

엔진의 성능 예측 연구를 수행하고, TBCC 비행

체의 안전한 정상 비행을 위해서는 엔진 천이 모

드에서의 추력 변화량을 줄이는 것이 통합 설계

의 중요한 요소임을 나타내었다[7]. Mo 등은 두 

개 노즐을 사용하는 천이 모드 시스템의 실현 가

능성을 실험과 수치해석을 통해 제시하였으며

[8~9], Slater 등은 천이 모드를 고려한 극초음속 

TBCC 가변 흡입구 형상에 대한 수치해석을 수

행하였다[10].

본 연구에서는 완만한 엔진 천이 모드에 관한 

연구를 수행하고, 비행경로를 설정하여 엔진 천

이 모드가 적용된 TBCC 엔진의 성능 특성을 연

구하였다.

Ⅱ. 본 론

2.1 설계 개요

2.1.1 설계 알고리즘

본 연구에서는 가변 흡입구를 가진 직렬형 

TBCC 엔진을 바탕으로 한다. 전체적인 형상은 

Fig. 1과 같고 각 엔진 구성품은 Table 1과 같다.

각 구간에서의 열역학적 상태량을 도출하여 최종

적인 성능 변수를 결정한다.

TBCC 엔진의 성능설계 흐름도는 Fig. 2와 같

다. 흡입구를 통해 유입된 공기는 터보제트 엔진

과 램제트 엔진으로 분배되고, 연소과정을 거쳐 

노즐을 통해 추력을 발생시킨다. 비행 마하수에 

따라 아음속과 초음속을 구분하고, 아음속 영역

Fig. 1. Schematic of a TBCC engine

0
Free
Stream

1 Intake 2 Diffuser

3
Turbojet
Inlet

4 Compressor 5
Turbojet
Combustor

6 Turbine 7 Ramjet Inlet 8
Ramjet
Burner

9 Mixer 10 Nozzle 11 Nozzle Exit

Table 1. Definition of Stations

Fig. 2. Overall algorithm for a TBCC
engine performance analysis

에서는 램제트 엔진이 추력을 발생시킬 수 있는 

최소의 비행 마하수를 계산하여 램제트 엔진의 

작동 비율을 결정한다. 램제트 엔진이 동시에 작

동하는 경우, 터보제트의 연소실 입·출구 온도를 

기준으로 작동 엔진 조합이 결정된다. 연소실 입

구의 전 온도가 출구의 한계 온도보다 높을 경우 

터보제트의 작동은 중단되고, 램제트 엔진만 작

동한다.

램제트 엔진의 입구로 유입된 초음속 공기는 

충격파를 거쳐 아음속으로 연소실에 들어오며,

온도의 상승을 동반하게 된다. 온도의 상승은 구

조물에 열적 부하를 줄 뿐만 아니라 공기의 열해

리 현상을 발생시킬 수 있으므로 이를 방지하기 
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위해 1550K의 공기 해리 온도를 설정하여 램제

트 엔진의 작동 중단 여부를 결정한다.

2.2 엔진 설계 변수

2.2.1 공기 포획 면적 설정

아음속 비행 시, 압축기의 작동 제한 조건을 

만족시키기 위해 압축기 입구의 유입 공기 마하

수를 일정 범위 안에서 유지시켜야 한다. 이를 

위해 면적비를 고려하여, 흡입구 마하수를 결정

하고, 그 후 디퓨저를 통하여 압축기 입구의 속

도를 일정하게 유지한다. 아음속의 낮은 마하수

에서는 면적비를 고려하여, 엔진 흡입구 보다 큰 

포획 면적이 설정되고, 설계 비행 마하수에서는 

흡입구 면적과 같은 범위로 설정이 된다. 포획면

적( )과 흡입구 면적()의 비는 비행 마하수

(), 설계 마하수()와 비열비( )사이의 관

계이고, 식(1)로 표현된다.


























 


(1) 

아음속 설계 마하수와 비행 마하수에 따른 포

획면적비의 변화를 Fig. 3에서 확인할 수 있다.

2.2.2 터보제트/램제트 엔진의 연소기

터보제트 엔진과 램제트 엔진 연소기는 일정

한 단면적을 가지며 벽면 마찰이 열발생보다 상

대적으로 매우 작으므로 열의 추가만을 고려한 

Rayleigh 과정으로 식(2)와 같은 연소모델로 연

소기에서의 열역학 상태량을 계산한다. 각 연소

기에서의 유입 마하수()와 전온도()로 초킹

온도 (
)를 계산하여 터빈유입온도와 램제트 연

소기 열적 한계 온도를 넘지 않도록 설계하며,

Fig. 3. Captured area ratio

식(2)와 등엔트로피 관계식을 통해 연소 이후의 

유동 특성을 결정한다.







 

 


 

(2)

연료-공기 비()를 구하는 식(3)에서 연소 전 

전엔탈피()와 연소 후 전엔탈피(), 연료의 

열량  , 연소 효율()을 이용하여, 소모되는 

연료의 양의 변화를 예측할 수 있다.

 

















(3)

2.2.3 혼합 노즐

램제트 연소기와 터보제트 연소기 후방의 유

체의 열역학 상태량과 유동 특성은 서로 다르며,

이러한 서로 다른 특성의 두 유체는 혼합기(Fig.

1의 station 9)에서 혼합된다.

Figure 4에서 볼 수 있듯이, 혼합기로 들어오

는 서로 다른 유체의 조건에 따라 비열과 비열비

가 결정된다. 혼합된 유체의 물성치는 램제트 연

소기로부터의 질량유량(  ), 정압비열 ( ),

비열비()와 터보제트로 부터의 질량유량

(  ), 정압비열(), 비열비()를 이용

하여 유입 유체의 질량 분율에 의해 식(4)와 같

이 표현된다.

  
    

    

 
 




   




     (4)

2.2.4 희석(dilution)

터보제트 연소실에 유입되는 공기 중 일부 공

기는 연소에 직접적으로 참여하고, 일부는 벽면

Fig. 4. Flow characteristics in mixer
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냉각과 추가 연소를 위해 사용된다[11]. 본 연구

에서, 일정 고도에서는 희석/냉각  비율을 44%

로 설정하였고, 고도가 변하는 경우, 램제트 비작

동 구간에서는 50%, 작동 구간에서는 44%로 설

정하였다. 희석/냉각 공기는 기연가스와 혼합되

어 연소실 출구로 빠져나온다.

2.2.5 엔진 천이 모드

터보제트 엔진과 램제트 엔진의 작동 비율을 

유입된 공기 양의 분배량으로 조절한다. 램제트

는 아음속의 낮은 마하수에서도 작동을 하지만,

낮은 마하수에서는 그 비율은 감소하고, 천이 설

계 마하수( 1.8)에 가까워질수록 유량을 증

가시키고 천이 설계 마하수 이후에는 램제트만 

작동한다. 비행 마하수( )에 따라, 터보제트 엔

진과 램제트 엔진으로 공기 유입량 비율을 설정

하여, 식(5), (6)의 형태로 각각의 엔진에 전체 공

기 유량을 분배한다.

    ×


 

(5)

      (6)  

마하수 1.2에서 램제트 엔진으로 유입되는 공

기량이 증가하기 시작하여 마하수 1.8이 되면, 터

보제트로의 공기 유입은 중단되고, 램제트 엔진

으로만 공급된다(Fig. 5).

2.3 설계 알고리즘 검증

흡입구로 유입된 공기가 터보제트 엔진과 램

제트 엔진으로 50%씩 분배되어 일정 마하수 영

역을 비행하고, 램제트 엔진으로의 급격한 작동 

천이가 이루어진다면 동일한 유입 공기량 분배 

조건에서 고도에 따른 추력과 유입공기량 변화는 

Fig. 6과 같다.

Fig. 5. Distribution of mass flow rate

Fig. 6. Thrust and mass flow rate to flight
Mach number

터보램제트의 엔진의 터보와 램제트 엔진의 

천이가 고려되지 않은 각 엔진의 고도별 추력 및 

흡입공기량의 데이터[12]와 비교 하였다. 고도 

11km 조건에서는 비행 마하수에 따른 공기 유량 

및 추력의 변화가 일치함을 확인하였으나, 고도 

0km에서 약간의 차이가 있지만, 전반적으로 성

능 변화의 경향이 유사함을 확인하였다.

2.4 고도와 천이 모드를 고려한 성능 해석

엔진 천이 모드와 고도에 따른 성능 해석을 

수행하고, 고도 11km를 기준으로 일정한 고도에

서의 엔진 천이 모드의 유무에 따른 성능 비교를 

나타내었다. Fig. 7에서 엔진 천이 모드가 존재하

는 경우, 불연속적인 성능 변화 구간이 연속적으

로 개선됨을 알 수 있다.

엔진의 성능은 추력뿐 아니라 효율적인 측면

도 고려해야 하며, 엔진의 효율은 추진 효율(),

열 효율(), 총 효율()로 비교할 수 있다. 추

진 효율은 엔진의 기계적인 운동 에너지와 변환

된 추력 사이의 비를 의미하고, 식(7)로 표현된

다. 열적 효율은 연료의 연소로 생성한 열적 에

너지가 추력으로 변환된 비를 의미하고, 식(8)으

로 표현된다. 총 효율은 연료의 열적 에너지가 

유효 추력으로 변환된 비를 의미하고 엔진의 성

능을 직접적으로 나타내며 식(9)으로 표현된다.

 















    

(7)

 


 










(8)
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Fig. 7. Thrust and mass flow rate to
flight Mach number at 11km
with transition mode

Fig. 8. Efficiency to flight Mach number

  (9)

Figure 8은 천이 모드의 유무에 따른 효율의 

변화를 나타내고 있다. 아음속 영역에서 천이 모

드가 적용되지 않은 경우, 램제트 엔진의 작동은 

부적절하며, 강제적으로 작동될 시, 터보제트 엔

진에 비해 매우 낮은 효율을 나타냄을 확인할 수 

있다. 이는 아음속 영역에서의 램제트 엔진 작동

의 비율을 조절할 수 있는 천이 과정이 필요함을 

나타낸다. 비추력( )은 연료의 단위 질량 유량 

당 추력()을 나타내므로, 다른 엔진과의 비교가 

용이 하고, 연료 또는 추진제의 단위 시간당 사

용 무게( )와 추력()의 비율인, 식(10)로 표

현되는 비추력을 비교하였다(Fig. 9).

 



(10)

엔진 천이 모드가 적용 된 경우가, 없는 경우 

보다 마하수 1.8이하에서 비추력이 2배 정도 더 

Fig. 9. Specific impulse to flight Mach
number at 11km

Fig. 10. Trajectory of vehicle

큰 것이 확인되며(Fig. 9), 넓은 마하수 영역에서 

높은 비추력으로 운용될 수 있음을 확인하였다.

비행체의 운용 조건과 임무를 고려하여, 비행 

궤적을 고려한 성능 특성을 파악하였다. 지상에

서 이륙 후 상승과정을 통해 11km에 도달하고,

일정 고도에서 가속한 후, 다시 상승하는 비행 

궤적을 Fig. 10에 나타내었다.

낮은 비행 마하수 영역에서 이륙 시, 포획면적

이 고려되어 터보제트 엔진으로 유입되는 공기 

유량이 증가됨을 Fig. 11에서 확인할 수 있으며,

엔진 천이 모드가 있는 경우, 고도에 따른 추력 

변화가 연속적인 것을 볼 수 있다. 더욱이, 램제

트가 100%작동 하는 경우에는 천이모드가 없는 

경우와 동일한 추력이 발생됨을 확인할 수 있다.

포획면적이 고려되고, 천이모드가 적용된 엔진

의 경우, 아음속 영역에서의 비추력의 변화가 큰 

것을 확인할 수 있는데(Fig. 12), 비행 고도가 상

승하는 경우, 연소실 유입 전온도가 마하수에 따

라 감소하게 된다. 그러나 터빈 유입 온도를 맞

추기 위해 필요한 열량은 증가하므로, 이에 따라 
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Fig. 11. Thrust and mass flow rate to
flight Mach number along with
trajectory

Fig. 12. Specific impulse versus flight Mach
number along with trajectory

연료-공기의 비율은 증가하게 된다. 하지만, 고도 

증가 시에는 포획면적의 고려에 의해, 실제 유입 

공기량은 감소하게 되며, 연료 소모율은 증가하

지만 이의 변화 기울기가 공기 유량에 비해 작으

므로, 결과적으로 투입 연료량의 감소를 야기한

다. 결국 이러한 작동 메커니즘을 통해 고도 상

승 시의 아음속 비행 구간에서의 비추력이 증가

되는 형태로 나타나게 된다. 이후, 램제트 엔진으

로의 천이 과정과 램제트 엔진 단일 작동 구간에 

있어서는 일정 고도에서의 성능 변화와 유사함을 

확인할 수 있다.

Ⅲ. 결 론

본 연구에서는 터보제트 엔진과 램제트 엔진

의 통합 형태인 TBCC 엔진의 터보제트-램제트 

엔진의 추력의 연속성 관점에서의 작동 천이 모

드에 따른 성능 해석을 수행하였으며, 터보제트

와 램제트 엔진의 성능 모델과 천이 시의 작동 

모델을 제안하였다.

연속적인 성능 변화를 위해, 엔진 작동 비율에 

따른 천이 모드를 소개하였으며, 이에 따른 성능 

변화를 예측하였다. 천이 모드가 없는 경우, 추력

의 불연속성이 존재하며, 연료 소모 측면에서도 

경제적이지 못한 것을 확인하였다. 반면에, 천이 

과정을 적용함으로써 연속적인 성능 변화와 증가

된 효율 변화를 확인하였다. 복합 사이클 엔진은 

작동 모드 천이 시의 안정적인 비행을 위해 작동 

천이 모드가 비행 임무와 조건에 따라 추력의 연

속적인 변화를 고려하여 고안되어 적용되어야 한

다.
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