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1. 서    론

  이중연소 램제트(DCR, Dual Combustion 
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ABSTRACT

  This paper introduces a research on the control method design for the subsonic intake flow of 

a dual-combustion ramjet engine. To design the control method, the intake flow dynamic 

response characteristics, based on a designated flow condition and intake geometry, are 

investigated, and a control method concept considering the intake flow characteristics is 

established. Using a dynamic simulation model of a dual-combustion ramjet, control input/output 

linearized models are obtained such that a control loop design based on linearized models can be 

accomplished. Finally, from various control loop simulations, the performance of the control 

method, including its control loop stability, is evaluated.

초       록

  본 논문에서 이중연소 램제트엔진의 아음속 흡입구 제어기법 설계에 대한 연구를 소개하였다. 제

어기법 설계를 위해 유동조건 및 흡입구 형상에 기초한 흡입구 유동의 동적 응답특성을 조사하고, 

흡입구 유동특성을 고려한 제어기법 개념을 설정하였다. 이중연소 램제트 동적 시뮬레이션 모델을 

활용하여 시스템 입/출력 선형화 모델을 획득하였으며, 선형화 모델 기반의 선형 제어루프 설계를 

수행하였다. 최종적으로, 다양한 제어루프 시뮬레이션을 통해 설계된 제어루프의 안정성을 포함한 제

어기법 성능을 평가하였다.
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Ramjet) 엔진은 초음속 및 아음속 연소기로 동

시에 공기를 공급하여 아음속 연소기를 통해 1

차 연소된 과농의 가스를 초음속 연소기를 통해 

재 연소시키는 추진기관이다[1, 2]. 따라서 이중

연소 램제트 엔진의 흡입구 유동 제어는 넓은 

마하수 영역에 걸쳐 비행해야 하는 흡입구에 대

하여, 램 및 스크램 연소기로 공급되는 별도의 

흡입구를 동시에 제어해야 한다.

  흡입구 유동제어와 관련한 선행 연구 사례를 

살펴보면, 시동 불가능 조건(unstart condition)의 

검출 및 능동제어를 통한 탈피 기법에 관한 연

구가 수행되어 왔으며[3-5], 아음속 연소기용 흡

입구에 관해서는 유동 안정성뿐만 아니라 아음

속 연소기와의 상호 의존적인 물리적 특성을 고

려한 높은 압축비를 갖는 제어기법 연구가 수행

되어 왔다[6-11]. 특히 아음속 연소기용 흡입구 

제어기법 연구는 램 흡입구 수직 충격파 위치를 

보다 정밀하게 제어하여 추진 성능을 향상시키

고, 흡입되는 공기의 외란에 따른 영향도를 감쇄

하여 안정성을 높이는 방향으로 발전해 왔다. 초

창기 연구사례에서는 종말 수직 충격파를 단순

히 특정 구역 내에 위치시키거나 흡입구 유동의 

균일성 유지를 위한 램제트 흡입구 제어 설계개

념이 제안되었다[6]. 이후 충격파 위치를 보다 

정밀하게 제어하기 위한 ADS(Air Data System)

의 도입과 흡입 공기 외란에 대한 흡입구 안정

성을 확보하기 위한 흡입 공기 유출(bleeding) 

장치를 이용한 제어기법 연구가 수행되었으며

[7], 이와 유사한 개념으로 흡입 공기의 외란에 

대한 영향도를 보다 해석적으로 분석하기 위해, 

유동 외란에 대한 종말 수직 충격파 위치의 동

적 모델링 및 충격파 위치 제어를 위한 내부유

동 공기 배출 방식의 제어기법 설계 연구가 발

표되었다[8]. 한편, 보다 진보한 제어기법 연구로

써 충격파 위치의 정밀제어 뿐만 아니라 흡입구 

유동제어루프의 최적 설계를 위해 흡입구 동특

성을 모델링하고, 흡입 유동의 외란 및 흡입구 

유료 개폐 구동기 모델(흡입 유동 bleeding)을 

포함하는 제어루프의 제어 이득 선정 기법 연구

도 수행되었다[9]. 

  선행된 연구 사례를 요약해 보면, 이중연소 램

제트 엔진의 아음속 연소기용 흡입구 제어기법

은 초음속 연소기용 흡입구 유동으로의 영향을 

회피하고 비행체 마하수가 증가할수록 급격히 

감소하는 램 압축 성능의 감소를 최소화하기 위

한 설계목적을 가지게 된다. 또한, 아음속 연소

기의 연료공급제어기법과의 정적/동적 영향성을 

고려해야 하므로, 추진 시스템 운용 관점에서 그 

중요성이 있다.

  본 논문에서는 아음속 연소기의 안정적인 운

용을 위한 제어기법 연구를 수행하였다. 먼저 램 

흡입구 형상과 운용 조건에서의 외란에 대한 유

동 응답특성 분석 및 제어 입출력 매개변수 선

정을 포함한 제어기법의 개념 설계가 선행되었

다. 이어 테이블 형태와 같은 데이터의 형태로 

구성되어 해석적이지 않은 비선형 모델에 선형 

제어기법을 적용하기 위하여 이중연소램제트 엔

진의 동적 모델 기반의 제어 입출력 선형화 모

델의 획득 및 검증을 수행하였다. 이를 기반으로 

선형 제어 기법을 설계하였고, 시뮬레이션을 통

해 설계된 제어루프의 성능 및 안정성 해석을 

수행하였다. 

2. 흡입구 유동특성 및 제어기법 개념설정

2.1 충격파 위치 응답특성

  램 흡입구의 안정성 해석을 위해 외란에 대한 

흡입구 유동 동특성을 검토하였다. 램 연소기용 

흡입구 운용 안정성은 유로의 형상과 종말 충격

파의 운용 위치와 관련이 된다. 계산에 사용된 

흡입구의 유동조건 및 형상 데이터는 Table 1과 

같고, 이를 이용하여 획득 가능한 충격파 위치의 

미분 방정식을 통해 충격파 위치의 응답 대역폭

을 참고문헌 [8]에 사용된 방식을 이용하여 계산

할 수 있다. 계산 결과를 살펴보면, Fig. 1과 같

이 충격파응답 관련 유동 동특성은 매우 넓은 

주파수 대역폭을 가지고 있으며, 이를 제어하기 

위한 제어수단 역시 명령에 대한 빠른 응답특성

을 가져야 함을 알 수 있다. 만약 제어수단이 외

란에 대한 충격파 응답특성에 대비 빠르지 못하

다면 제어수단이 가진 구동 한계 이상의 외란에 
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대해서는 운용 여유를 가지고 제어해야 한다

[10].

2.2 제어기법 개념 설정

  아음속 연소기를 예연소기로 사용하는 운영 

개념을 고려할 때, 램 흡입구 충격파 위치제어를 

위한 제어수단으로서 충격파 전후단에 bleeding 

/suction을 위한 BPD(ByPass Door) 개념의 구동

기가 고려될 수 있으며, 참고문헌 [9]를 통해 구

현 가능한 구동기 응답 대역폭은 대략 175 Hz 

수준까지 예상할 수 있다.

  충격파 위치제어는 물리적 위치를 감지하여 

이를 직접적으로 제어하는 방법[9]과 비행조건에 

따른 흡입구 압력비율을 제어함으로써 충격파 

위치를 간접적으로 제어하는 방법[12]이 있다. 

충격파 위치를 측정/추정하여 제어하는 경우는 

물리적 위치를 직접 제어함으로써 흡입구 안정

성을 가장 직접적으로 유지할 수 있는 개념이지

만, 흡입 유동의 복잡성이 클 경우 충격파 위치

를 직접 측정 및 추정하는 방법의 불확실성이 

문제가 될 수 있다. 반면, 흡입구 덕트 내 압력

비율(DPR, Duct Pressure Ratio)을 제어하는 개

념은 비행조건에 따라 정해진 값을 제어해야 하

므로 시험을 통한 흡입구 성능의 정확한 예측이 

요구되지만 엔진 운용 지표가 되는 압력을 직접 

제어함으로써 계획한 성능을 일관적/연속적으로 

획득할 수 있는 장점이 있다.

  본 연구에서는 보수적인 흡입구 운용과 시스

템 성능 관점에서 보다 직관적인 결과를 도출하

기 위해 충격파 후단에서의 BPD에 의한 유동 

bleeding 개념을 고려한 흡입구 압력 비율 제어

개념을 적용하였으며, BPD에 의한 흡입구 유동 

물리량 변화는 참고문헌 [11]의 덕트 유동 지배

방정식을 적용하였다.

  한편, BPD를 통한 흡입 공기의 질유량 제어는  

연소기로 유입되는 공기량에 영향을 주기 때문

에 연소실 내의 당량비 조건을 변화시키므로 연  

소 안정성 관점에서 이를 보상할 수 있는 연료

량 제어루프를 추가로 고려해야 한다. 참고문헌 

[6]에서는 엔진 성능 안정화를 위해서 흡입구 제

어와 연계된 연료공급 보상 제어기를 구성하였

으며, 이를 통해 엔진 성능 유지와 흡입구 제어

가 상호 보완적으로 작동되도록 하였다. 본 연구

에서는 이와 유사한 개념의 DPR 제어를 위한 2

중 제어루프를 고려하였다. 흡입구 압력비율 제

어를 위한 bypass 유량(BPF, ByPass Flow) 제어

기와 손실되는 흡입 공기량을 고려한 연료공급

량(FFR, Fuel Flow Rate) 보상 알고리즘을 추가 

구성하여 흡입구 제어에 따른 시스템 운용 안정

성을 확보하는 제어루프를 제안하였다.

3. 이중연소 램제트 엔진 모델 및 제어기법 설계

3.1 이중연소 램제트 엔진 동적 모델

  이중연소 램제트 제어기법 설계 및 성능 검토

를 위해 참고문헌 [13]을 통해 제시된 이중연소 

램제트 엔진의 동적 모델을 이용하였다. 이 모델

은 임의의 비행 조건(본 연구의 경우 마하수 6, 

고도 20 km 고려)에서 램제트 및 스크램 연소기

로 공급하는 2종의 흡입구, 아음속 연소기, 초음

속 연소기 등 각 모듈별 성능의 상호작용을 고

려한 엔진 제어기법을 설계하기 위한 동적 모델

이다. 아음속 연소기의 경우 연소 작용에 따른   

유동 동특성이 흡입구 모델에 되먹임 됨으로써 

흡입구 유동제어 기법의 흡입구-연소기 결합 동

특성을 평가할 수 있는 모델 구조를 가지고 있

Parameter Value(s)

A 0.02 

dA/dx 0.135 

Upstream Mach 3.4 ~ 3.7

Table 1. Ram Intake design parameter.
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고, 램 연소기에서 생성된 연소 화합물이 다시 

초음속 공기와 혼합되어 스크램 연소기에서 2차 

연소되는 모델을 포함한다. 추진기관의 주요 유

동변수를 정의한 위치와 이를 이용한 내부 유동

변수의 흐름은 Fig. 2와 같다.

  모델 내부의 램 흡입구 제어루프 설계와 관련 

있는 동적거동으로는 램 연소기 입구에서 노즐

까지의 유동장 전파(station 4->7), 연소실 압력 

변화(station 7) 및 노즐에서 램 흡입구 충격파로

의 압력장 전파(staion 5->4)가 있다. 각각의 동

적거동은 유동장 및 연료공급 조건에 따른 정상

상태로의 1차 지연 모델로 가정하였다. 램 흡입

구 유동장의 연소실로의 전파 및 연소실 압력의 

램 흡입구로의 전파와 관련된 1차 지연 시상수

와 연소실 압력 변화 모델은 Eq. 1~3과 같다. 

→ 






 (1)

→ 







 (2)

 

 

 (3)

 







 (4)

  연소실 압력 변화의 경우 연소실 체적 내 유

량 축적/감소에 따른 압력 형성 모델로써 정의

된다. 여기서  ,  , , 
,  ,  , 

, 는 각각 유동장 속도, 음속, 노즐 출구 유

량, 노즐 출구단에서의 초킹 유량, 유동장 단면

적, 비열비, 기체상수를 의미한다. 

3.2 Bypass door 후단 유동 모델

  본 연구에서 고려되는 BPD는 램 흡입구 충격  

파 후류(Fig. 2의 station 2/3 후단)에 위치하여 

흡입구 유동을 제어하게 된다. BPD에 의한 흡입

관 내부 유동 특성을 모델링하기 위해, 램 흡입

구 충격파 후단의 유동을 Quasi-1D로 가정한 덕

트 유동 지배방정식(Eq. 5)을 고려하였다[14].

 









 











 












     (5)

  여기서  , , , 는 각각 유동의 속도, 밀도, 

압력 및 유로의 면적을 의미하며,  ,  , 는 

유동장 해석을 위한 입력변수로, 유동장 축방향 

단위 위치변화에 대한 내/외부로의  질유량, 모

멘텀, 에너지의 변화율(∂∂)을 의미한다. 한

편, 이중연소 램제트 동적모델 내에서의 BPF 조

절 및 BPF에 의한 흡입구 내부 유동특성 변화의 

모의 편의성을 위해 다음과 같은 가정을 추가로 

고려하였다.

1) BPD 주변의 아음속 흡입관 내 축방향 면적변

화가 없다.

2) bleeding 유량은 초킹되어 주 유동흐름과 수

직으로 배출되며, 

3) bleeding에 따른 흡입관 유동은 매우 빠르게 

정상상태에 도달한다. 

4) 마찰 및 열전달 영향은 고려하지 않는다

Fig. 2 DCR model structure.
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  상기 가정을 통해 BPD를 통한 유량 손실만을 

고려하였을 때 아음속 연소기에 도달하는 유동

특성 변화는 Eq. 6와 같다. 정상상태 유동을 고

려하였기 때문에 시변 항목을 제외한 관계식에

서, BPF에 따른 유동변화는 BPD 전단 유동 물

리량과 BPD를 통해 빠져나가는 유동 물리량과

의 대수적 관계로 표현된다. 












  (6)

 

  Eq. 6의 행렬 [X]와 [C]는 각각 다음과 같다.

 











    


    









 



 




(7)

  















 







(8)

  여기서 [C]는 BPD 적용 유로구간에서 [ , 

 , ]의 구간 적분치를 유로 면적으로 나눈 

값을 의미한다. , , 는 BPD 전단 유동의 

속도, 밀도, 압력을, 그리고,  ,  ,  , 
는 

bleeding 유동의 속도, 밀도, 압력, 질유량을 나

타낸다.

3.3 제어기법 설계

3.3.1 제어구조 결정

  흡입구 제어루프는 비행 조건에 따라 결정된 

목표 전압력 비율에 대한 제어오차가 BPD를 통

해 손실되는 공기량을 결정하는 제어기와 유실

되는 공기량에 대한 연료량 보상 제어기로 구성

된다.

  BPF를 결정하는 제어기와 연료량 보상기는 

PI(Proportional Integral) 제어 구조를 가지도록 

설계하였다. 여기서 연료량 보상기는 BPF 유량 

발생 시 공연비를 안정화 하는 역할과 동시에 

적분제어기를 통해 DPR 목표 과잉 및 시스템 

오차에 의해 운용 중 지속적으로 발생하는 불필

요한 bypass 유량 명령을 억제하여 최종적으로 

시스템이 bypass 유량 없이 최적의 성능을 유지

하도록 도와주는 역할을 수행하게 된다. 한편, 

손실 공기량 명령에 따른 BPD 구동기는 2.2절에

서 언급된 최대 구동범위인 175 Hz 수준의 대역

폭을 가지는 1차 지연 응답 모델을 가정하였으

며, FFR 응답은 대역폭 8 Hz 수준의 1차 지연 

응답모델[15]을 가정하였다.

3.3.2 시스템 모델의 선형 근사화

  DPR 제어기는 DCR 동적모델을 기반으로 획

득한 선형화 모델 기반의 제어 응답특성 분석을 

통해 설계되는데, DPR 응답특성은 제어입력인 

BPF 유량과 연료 공급량에 대한 각각의 선형모

델 구조로 분리되어 고려하였다. 최종적인 선형

화 제어루프는 Fig. 3과 같이 두 입력에 대한 

Fig. 3 Linearized DPR control loop structure.
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DPR 응답특성의 합이 되먹임 되는 구조를 가지

고 있다.

  BPF 유량과 연료공급량에 대한 선형화된 DPR 

응답 모델은 설계 트림 조건에서 각 개별 입력

에 대한 주파수별 응답특성 분석을 통해 획득 

가능하다. 본 연구에서는 DCR 동적모델을 통해 

BPF 유량과 연료공급량의 sine sweep test 시뮬

레이션 기반의 입/출력 데이터를 획득하고, 

MATLAB 함수 tfest.m를 이용하여 해당 데이터

를 처리함으로써 선형 응답 전달함수(TF, 

transfer function)모델을 획득하였다.(Eq. 9, 10).

TF for BPF to DPR

 
 

 
(9)

TF for FFR to DPR

 
 

 
(10)

  는 BPF 유량 섭동에 대한 DPR 선형 

응답 전달함수이며 은 연료유량 에 대한 

DPR 선형 응답 전달함수로, 모두 3차 모델 구조

로 근사화하였다. Fig. 4-7은 Eq. 9,10의 선형화 

모델의 Bode plot 결과와 각 입력의 임의의 섭

동에 대한 시뮬레이션 결과를 보여주고 있다. 여

기서 Fig. 6와 Fig. 7의 BPF 유량 및 FFR의 경우 

아음속 흡입구 흡입 유량으로 정규화 되었다.

  Fig. 4를 통해 BPF 변화에 대한 DPR의 응답

특성은 대략 30 Hz 이상부터 그 크기가 빠르게 

감소하는 것을 확인할 수 있다. 또한, 50 Hz 이

상에서는 저주파수 대역의 응답크기 대비 절반 

이하의 수준을 보이고 있는데, 이는 50 Hz 이상

의 BPF 제어에 대한 반응성 및 유효성이 그만큼 

감소함을 의미한다. 

 Fig. 5에서 FFR 구동 대역폭 이내의 관심영역

(대략 10 Hz 이하구간)에서의 응답특성은 그 크

기와 위상에서 단조감소 경향을 보이고 있는데, 

이는 BPF와는 다르게 연료량 변화에 따른 빠른 

시스템 응답을 기대하기 어렵다는 것을 보여준 

다. 결과적으로 FFR 제어기는 BPF 구동기 루프 
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후단에 위치하여 상대적으로 느리게 작동하도록 

하는 Fig. 3 구조가 적절함을 의미한다. 

  Fig. 6,7은 선형화 모델 검증차원에서 BPF와 

FFR에 대한 DCR 엔진 동적 모델(비선형 모델)

과 선형화 모델을 통한 시뮬레이션 결과를 보여

준다. 결과를 통해 선형화 모델은 모든 비선형 

응답특성을 대변하진 못하지만 위상과 섭동 진

폭 크기에서 잘 일치함을 확인할 수 있다.

3.3.3 제어기 이득 결정 및 안정성 분석

  Eq. 9,10의 선형화 모델을 이용하여 Fig. 3에 

제시된 제어루프의 제어이득을 결정에 따른 제

어응답 특성을 분석할 수 있다. 임의의 제어루프 

성능 요구조건(이득여유 3배이상, 위상여유 60도 

이상)을 만족하는 제어 이득을 결정하였으며, 선

정된 제어이득에 대한 시스템 개루프 및 폐루프

의 주파수 응답특성을 도시하면 Fig. 8,9와 같다.

  개루프 응답특성(Fig. 8)을 통해 제어루프의 이

득여유 3.5배, 위상여유 94도(교차주파수인 38 

Hz에서의 0.007초 시간지연여유와 등가) 수준의 

안정성 여유가 있음을 확인할 수 있다. 시간지연

여유 관련해서 Fig. 8의 응답크기 결과가 1~40 

Hz 구간에서 편평하여(1~2 dB 수준) 이론적으로

는 약간의 이득 하향 조정을 통해서 충분한 시

지연여유를 확보할 수는 있을 것으로 판단된다. 

하지만 실제 시스템의 응답특성 불확실성을 감

안할 때, 제어시스템 설계 요구조건 도출을 위한 

시지연여유는 0.007초 수준을 고려하는 것이 적

절하다고 판단된다. 한편, 폐루프 응답특성(Fig. 

9) 결과에서 시스템응답의 제어 대역폭은 최대 

75 Hz 수준이며, 그 이상의 고주파영역의 흡입

구 외란에 대해서는 해당 외란의 영향도를 고려

한 DPR 목표 선정이 이루어져야 할 것으로 사

료된다. 

  선형 모델을 통해 해석한 결과를 검증하기 위

하여 DCR 엔진 동적 시뮬레이션 모델에 제어 

이득과 시간지연 특성을 적용하여 시뮬레이션을 

수행하였고, 그 결과는 Fig. 10,11과 같다. 제어

루프이득을 3.5배 증가시킨 시뮬레이션 결과(Fig. 

10)와 제어루프 시간지연 0.007초를 고려한 시뮬

레이션 결과(Fig. 11) 모두 제어 불안정성에 근접

한 결과를 보여주고 있으며, 이를 통해 선형모델

을 통한 안정성 해석이 적절한 수단이었음을 확

인할 수 있었다.

3.4 정상 제어 시뮬레이션 및 고찰

  설계 제어기법 적절성을 확인하기 위하여 총 

3가지 제어루프 이득조건 하에서 시뮬레이션을 

수행하였다. 기 설계 제어루프 적용의 경우

(design1), 기 설계 제어루프 대비 루프이득 2배

의 경우(design2), 그리고 기 설계 제어루프 대비 

루프이득 0.5배의 경우(design3)로 구분하여 시뮬

레이션 하였으며, 그 결과는 Fig. 12와 같다.

  모든 시뮬레이션에서 제어 목표 DPR 명령 값

은 시뮬레이션 초기 조건보다 낮게 설정되어 계

단명령으로 인가되었으며, 제어기는 시뮬레이션 

1초 시점부터 작동하도록 설정하였다. 시뮬레이

션 결과, 모든 경우에 대해서 안정적인 제어 결

과를 획득하였으며, 제어목표달성을 위한 제어응

답 거동특성 또한 유사함을 확인하였다. 먼저, 

낮은 DPR 명령을 추종하기 위해 bypass 유량이 

일시적으로 늘어났으며, 연료 공급량은 반대로   
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Fig. 8 Open loop characteristics of DPR controller. 
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Fig. 9 Closed loop characteristics of DPR controller.
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Fig. 10 Closed loop simulation results for gain 

stability with 3.5 times gain scaling.
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Fig. 11 Closed loop simulation results for phase 

stability with 0.007 sec delay.

Fig. 12 Simulation results with various control loop 

gains.

design1 design2 design3

Loop gain 1.0 2.0 0.5

GM (-) 3.47 1.74 6.96

PM (deg) 93.94 28.44 124.87

TDM (sec) 0.007 0.001 1.325

ST (sec) 9.53 7.27 11.78

OS(%) 0.63 0.32 1.20

Table 2. Loop gain parametric study results.

감소하여 당량비가 bypass 유량으로 인해 크게 

상승하는 것을 억제하였다. 이후 연료량 명령 및 

bypass 유량이 지속적으로 감소하여, 최종적으

로, bypass 유량은 0으로 수렴하고, 연료 공급량

은 초기 대비 감소 상태에서 유지됨으로써 제어

기법 설계의도를 잘 추종하는 것을 확인할 수 

있다. 

  제어루프 이득 변경에 따른 제어시스템 안정

성 및 성능지표를 Table 2와 같이 정리하였다. 

GM(이득여유, Gain Margin), PM(위상여유, 

Phase Margin), TDM(시지연여유, Time Delay 

Margin)은 제어시스템 안정성에 관련된 요소이

며, ST(정상상태 도달 시간, Settling Time)와 

OS(과잉추종율, Over Shoot)는 제어성능 대표 

요소로써 나타내었다. 여기서 정상상태 도달 시

간은 계단식 제어명령의 ±1% 이내의 수렴 추종

결과 획득에 소요되는 시간으로 정의하였다. 결

과를 통해 제어이득을 높이는 것은 정상상태 도

달 시간을 단축하고, 과잉추종율을 낮추는 장점

이 있었지만 제어 초기에 제어응답 진동이 발생

하는 등 제어 안정성 여유가(이득여유 및 시지연

여유)가 현저히 작아짐을 확인할 수 있다. 반면, 

제어이득을 낮추는 것은 3.3.3절에서 언급한 것

과 같이 충분한 시간지연여유를 확보할 수 있는 

방법으로 적절하지만 정상상태 도달 시간 및 과

잉추종률 등 제어성능이 떨어지는 것을 감수해

야 한다. 상기의 고찰을 통해 기 설계된 제어루

프는 제어안정성과 제어성능 관점에서 절충되어 

있음을 확인할 수 있다.

  추가적으로, DCR 운용관점에서 본 연구에서 

설계된 제어루프의 제어응답속도의 적합성을 고
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찰하기 위해 비행동특성과의 연계성을 살펴보았

다. 비행동특성 주파수가 내부유동 제어동특성 

주파수와 인접해 있으면, 불안정성 증폭의 위험

성이 있으며 설계된 제어루프 성능을 기대하기 

어렵게 된다. 특히 흡입구 유동 조건과 직접적인 

관계가 있는 비행속도 및 고도의 비행제어 루프

와 흡입구 유동 제어루프는 구별되는 응답특성

을 가지도록 설계되어야 할 필요성이 있다. 일반

적으로 비행체 속도 및 고도의 제어응답속도는 

고도가 높아지거나 속도가 낮아지면 감소하게 

되는데, 참고문헌 [16]을 통한 극초음속비행(마하

수 8, 고도 25 km)에서의 비행속도 및 고도 응

답특성의 경우 본 연구에서 고려하고 있는 설계 

비행조건인 마하수 6, 고도 20 km와 유사한 비

행동특성을 기대할 수 있다. 참고문헌 [16]의 비

행속도 및 고도 제어 성능을 바탕으로 1차 지연 

응답 시상수가 30~40초 수준임을 알 수 있는데, 

Table 2의 정상상태 도달 시간을 통해서 추정 

가능한 1차 지연 응답 시상수가 2~3초 수준임을 

감안한다면 본 연구에서 설계된 제어루프는 상

기 비행동특성 대비 10~20배 빠른 수준이다. 따

라서, 본 연구에서 설계된 제어루프 동특성은 비

행체 외부루프와의 결합특성이 크지 않을 것으

로 유추할 수 있고, 해당 조건에서 설계된 제어

루프의 기능이 왜곡되지 않고 구현될 수 있을 

것으로 판단된다.

4. 결    론

  본 연구에서는 이중연소 램제트 엔진의 램 흡

입구 제어기법을 설계하였다. 고정된 설계 비행

조건 하에서 내부 유동의 거동 동특성을 고려한 

제어기법 설계를 수행하였으며, 제어기법 설계를 

위한 단계별 과정을 소개하였다. 설계된 제어기

법은 해석적인 방법과 제어기법 적용 시뮬레이

션 결과 검토를 통해 설계 적절성을 검토하였으

며, 비행동특성과의 연계를 고려한 제어기법 활

용성에 대해서도 고찰하였다.

  램제트 연소기용 흡입구의 제어기법 설계를 

위해 외란에 대한 흡입구 유동 응답특성을 검토

하였으며, 그 결과 고려되는 램제트 연소기용 흡

입구 모델은 매우 넓은 충격파 응답특성으로 인

해 가능한 한 높은 주파수 영역까지 구동할 수 

있는 제어수단이 필요함을 알 수 있었다. 이를 

위해 램제트 연소기용 흡입구 종말 충격파 후단

의 BPF 유량과 아음속 연소기 연료량을 제어입

력으로 하는 흡입구 압력비(DPR) 제어기법을 고

려하였다. DPR 제어 구조는 DPR 제어를 위한 

BPF 제어기와 BPF 제어에 따른 시스템 안정화

를 위한 연료량 보상기로 구성하였으며, 각각 PI 

선형 제어기 구조로 설계되었다. 선형 제어기 이

득 결정 및 제어시스템 안정성을 평가하기 위해 

BPF 유량 및 연료공급 입력에 대한 DPR 응답특

성을 DCR 동적 모델 기반의 sine sweep test를 

통해 선형 근사화 하였으며, 획득된 선형화 모델

을 이용하여 제어이득 선정에 따른 제어응답 특

성 및 안정성을 추정하였다. 최종적으로 DCR 

동적 모델 기반의 비선형 시뮬레이션을 통해 제

어루프 안정성을 검증하였으며, 정상 제어 시뮬

레이션을 통해 제어기법 설계 의도가 잘 반영되

었음을 확인하였다. 

  한편, 제안된 제어기법은 고마하수/고고도에서

의 속도 및 고도에 대한 비행동특성을 고려할 

때 적용가능 수준의 제어동특성을 보이고 있음

을 간접적으로 확인하였다. 따라서, 비행동역학

과의 연계를 고려한 비행체 통합 제어기법 설계 

시, 본 연구에서 제안된 제어기법이 통합 제어시

스템 내부루프로서 활용될 수 있을 것으로 판단

된다.
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