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1. 서    론   최근 세계적으로 스크램젯 엔진을 사용한 극

초음속 비행체 개발에 관한 관심이 매우 높다. 

일부 국가에서는 군사 분야에서 이러한 비행체

의 실용화를 눈앞에 두고 있으며 민간 분야에서

도 관련 연구가 활발하다[1].
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ABSTRACT

  A combustion test for a supersonic combustor was conducted using a direct-connected type 

supersonic combustor test facility. The facility was verified for the capability of simulating required 

flow conditions. The test condition was maintained at Mach 2.0, 915 ℃ and 496 kPa for 15 s. Using 

gaseous hydrogen as the fuel, the combustor model was also tested for its ignition and flame holding 

capability at the fuel equivalence ratio of 0.12. Combustion efficiency was 71%, and the supersonic 

flow regime was obtained at this test condition.

초       록

  직결형 초음속 연소기 시험 설비를 사용하여 초음속 연소기에 대한 연소 시험을 수행하였다. 설비는 

필요한 유동 조건을 모사할 수 있음을 검증하였다. 시험 조건은 유속 마하 2.0, 온도 915 ℃, 압력 496 

kPa을 15초 동안 모사할 수 있었다. 연소기 모델은 기체 수소를 연료로 사용하여 연료 당량비 0.12에

서 점화 및 화염 유지가 가능함을 검증하였다. 이 유동 조건에서 연소 효율은 71%였으며 초음속 유동

이 유지되었다.
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  스크램젯 엔진의 핵심 부품인 초음속 연소기

는 초음속 유동 조건에서 점화 및 화염 유지, 연

소 효율 확보가 가장 큰 관건이다. 또 한편으로

는 외부 공기를 이용한 고온부 냉각이 불가능하

고 연료를 이용한 냉각에도 한계가 있어 내열 

재료의 문제가 크다고 할 수 있다.

  이 연구에서는 이러한 초음속 연소기 문제 해

결 연구를 위한 시작 단계로서 기존에 보유하고 

있는 자유류형(freejet type) 시험 설비를 사용한 

엔진 전체 모델 연구[2, 3]가 아닌, 직결형 시험 

설비를 이용한 초음속 연소기 모델 연구를 통해 

모델 및 설비의 성능 데이터를 확보하고자 하였

다. 이를 통해 향후 점화 및 화염 유지 문제와 

더불어 내열 재료 문제를 해결하기 위한 연구를 

수행하는 데 기초 자료로 삼고자 하였다.

2. 시험 모델 및 시험 설비

2.1 초음속 연소기 시험 모델

  연소기 시험 모델은 비행체의 비행 속도 마하 

5의 비행체에 사용되는 초음속 연소기를 상정하

여 개발하였다. 연소기 입구 유동 속도는 마하 

2.0로 설계하였다. 격리부(isolator)는 연소기에 

포함하여 설계하였다.

  연소기 유로 단면적은 연소기 입구 기준으로 

32 mm (H) X 70 mm (W)이며, 전체 길이는 

960 mm, 이 중 격리부 길이는 260 mm이다. 연

소기 내부 유로 형상은 Fig. 1과 같다. 그림과 

같이 상부 및 하부에 각각 주 연료 분사기, 파일

럿 연료 분사기, 공동형 보염기(cavity type 

flame holder), 전기 스파크 점화기가 각 1 set 

씩 장착되어 있다. 공동의 크기는 8 mm (H) × 

20 mm (L)이다. 상류로부터 420 mm 지점까지

는 연소기 유로의 단면적이 변화하지 않으며, 그 

이후부터 606 mm 까지는 상하로 1°, 그 이후로

는 1.5°의 각도를 가지고 확대되는 형상이다. 유

로 폭은 확대되지 않는다.

  연료는 주 연료로 액체 탄화수소 연료, 파일럿 

연료로 기체 수소를 사용한다. 주 연료 분사기 

및 보조 연료 분사기 블록의 형상은 Fig. 2(a) 및 

2(b)와 같다. 주 연료 분사기는 지름 0.3 mm의 

분사공 8개, 보조 연료 분사기는 지름 0.8 mm의 

분사공 4개로 구성된다. 연료는 공기 유동 방향

에 대해 30°의 각도로 경사 분사한다.

2.2 직결형 초음속 연소기 시험 설비

  초음속 연소기 모델의 연소 시험을 수행하기 

위하여 직결형 초음속 연소기 시험 설비를 개발

하였다. 설비는 스크램젯 엔진에서 흡입구 및 노

즐을 제외하고 초음속 연소기만으로 구성된 모

델에 대한 시험을 수행할 수 있는 설비이다. 설

(a) Main fuel injector block. (b) Pilot fuel injector block.

Fig. 2 Fuel injector block configurations.

Fig. 1 Internal flowpath configuration of the supersonic combustor test model. (unit : mm)
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Parameter Value

Simulated speed Mach 2.0

Total pressure 548 kPaA

Total temperature 1,050 ℃

Air heating

Electric air heater + 

Vitiated air heater (O2 

compensation included)

Facility nozzle size 32 mm (H) × 70 mm(W)

Air flow rate 0.778 kg/s

Table 1. Design specifications of the facility.

비의 구성 및 상세 제원에 관해서는 양인영 등

[4]을 참조할 수 있다. 설비 사양은 Table 1과 같

고, 설비 형상은 Fig. 3에 나타내었다.

3. 시험 방법

3.1 시험 과정

  시험 과정은 먼저 시험 조건(연소기 입구의 압

력 및 온도 조건)을 조성하는 것으로 시작한다. 

이를 위해서는 먼저 설비에 압축 공기를 공급하

면서 전기식 공기 가열기(EAH)로 공기를 가열

하여 가능한 온도까지 도달한 후 연소식 공기 

가열기(VAH)로 추가 가열하여 시험 조건을 조

성한다. 조건이 조성된 상태에서 전기 스파크 점

화기 점화 → 파일럿 연료 공급 → 주 연료 공

급의 순서로 진행하여 연소 상태에서 데이터를 

획득한다. 이후 점화기와 연료를 모두 차단하면 

시험이 종료되며 공기 가열기와 공기 공급을 차

단하여 시험 설비를 종료한다.

3.2 데이터 획득

  주요 데이터로는 연소기 모델 상의 벽면 정압

력 분포, 연료 공급 유량, 압력, 주 유동의 유량, 

압력, 온도 등이 있다. 연소기 모델 상 벽면 정

압력은 연소기 상부 및 하부에서 연소기 중심선

을 따라 유동 방향으로 20 mm 간격으로 측정하

며, 이 측정에는 GE Druck 사의 UNIK 5000 압

력 센서를 사용하며, 2 kHz로 측정한다.

  연료 공급 유량은 Flowmeters 사의 FMT8-3 

터빈 유량계를 사용하여 측정한다. 주 유동 유량

은 설비 노즐을 임계 노즐(critical nozzle)로 가

정하고, 노즐 상류 압력 및 온도를 측정하여 이

로부터 계산한다. 주 유동 온도는 Omega 사의 

열전대로 측정한다. 연료 압력 및 주 유동 압력

은 Rosemount 사의 3051 압력계로 측정한다.

3.3 데이터 분석 및 처리

  연소기 모델에 대하여 연소 시험을 통하여 획

득할 수 있는 데이터는 모델 상 벽면 정압력의 

분포이므로 정성적인 분석은 이 벽면 정압력 분

포를 통해 수행하였다. 또한 별도의 데이터 처리 

과정을 거쳐 이 벽면 정압력 분포를 다른 정량

적인 유동 인자(전압력, 온도, 속도 등)로 변환하

였다. 데이터 처리에는 연소기 내부 유동을 준일

차원(quasi one dimensional) 유동으로 가정하고 

Fig. 3 Photo of the manufactured supersonic combustor test facility with the test model installed[4].
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질량 방정식, 모멘텀 방정식, 상태 방정식을 푸

는 방법을 사용하였으며 그 상세한 과정은 양인

영 등[5]에 기술되어 있다.

3.4 시험 조건

  시험은 연료 공급 및 연소의 유무에 따른 내

부 유동 특성을 관찰하기 위하여 수행하였다. 이 

논문에서 연료 공급 조건은 상부 파일럿 연료 

분사 조건만을 다루었다. 시험 시 유동 조건은 

Table 2와 같다.

4. 시험 결과 및 분석

4.1 시험 설비의 성능

  연소 시험 시 시험 설비의 운전 데이터를 Fig. 

4에 예를 들어 나타내었다. 그림에서  0은 

VAH가 가동되기 직전의 임의의 시점이다. EAH

를 이용하여 시간  9 초 이전 1시간 정도 가

Parameter Unit
case 1

(no fuel)

case 2

( 0.12)

Total Pressure kPaA 497 496

Total Temperature ℃ 949 915

Air Flow Rate kg/s 0.682 0.673

Fuel flow rate g/s 0.0 2.31

Table 2. Test condition.
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Fig. 4 Facility data during supersonic combustion.

열하여 온도를 360 ℃까지 상승시켰다.  9 초

에 VAH 가동,  24 초에 산소 분율을 맞추기 

위한 산소 공급을 시작하였고, 이후  32-47 초 

사이의 15초 동안 안정적인 시험 조건을 유지할 

수 있었다. 이 시간 동안 온도는 2.9%, 유량은 

1%의 변화가 있었으며, 압력 변화는 미미하였다. 

 47 초에 VAH 연료 및 산소 공급을 중단하였

고 EAH의 운전은 계속하였다. 실제 초음속 연

소기 성능 시험은  33-46 초에 수행하였다.

  설비 성능은 애초 목표로 한 것 대비 온도 측

면에서 130 ℃, 압력 측면에서 50 kPa 정도 낮

았는데, 온도는 VAH의 연료를 늘림으로써 향후 

목표 성능을 달성할 예정이나 압력은 설비 한계

로 인해 추가 증가는 불가능할 것으로 판단된다. 

또한 시험 조건 유지 시간은 지속적으로 늘려 

나갈 예정이다.

4.2 연료 공급이 없는 경우 초음속 연소기 유동 특성

  연료가 공급되지 않고 주 유동만이 존재하는 

상태에서의 벽면 정압력 분포는 Fig. 5(a)와 같

다. 그림에서와 같이 유로 내에서의 벽면 정압력

은 모델 입구에서 59.2 kPa이며 대체로 일정한 

가운데 공동형 보염기 위치까지는 조금씩 증가

한다. 이것은 모델 벽면과의 유동 마찰에 의한 

정압력 증가에 의한 것이다. 이후 공동 위치와 

그 하류에서는 공동에 의해 충격파가 생성되고 

이것이 벽면에서 반사되면서 복잡한 압력 분포

가 생성된다. 또 연소기 내부 유로 단면적이 증

가하기 시작하는  460 mm 지점부터 벽면 정

압력이 감소하기 시작하는 것도 관찰할 수 있다.

  연소기 출구 지점에서 벽면 정압력이 87.4 

kPa까지 급격히 증가하는 것은 이 모델의 배기 

압력이 대기압(약 101 kPa)이기 때문에 강한 역

압력에 의해 이 지점에서 충격파가 발생하기 때

문이다.

  이상과 같은 벽면 정압력 데이터를 이용하여 

유동의 온도 분포를 계산하면 Fig. 5(b)와 같다. 

연료가 공급되지 않고 있으므로 실제로는 전온

도 상승이 없는데, 전온도 계산 결과는 공동 위

치 이전까지는 거의 일정하지만 그 이후로는 하

류로 가면서 마치 약간씩 상승하는 것처럼 나타



제22권 제3호 2018. 6. 직결형 설비를 이용한 초음속 연소기 연소 시험 5

나고 있다. 그 이유는 전온도 계산식이 준일차원 

유동을 가정하고 있는 반면 실제로는 공동 위치

에서 충격파 및 팽창파가 발생하고 이것이 공동 

하류에서 연소기 벽면에 반사되는 등 공동에 의

해 연소기 유동이 준일차원성에서 벗어나기 때

문이다. 준일차원 유동이라는 가정 하에서는 

 460 mm 이후 유로 확장에 따라 정압력이 

낮아져야 하는데, Fig. 5(a)에서 보는 것과 같이 

실제 시험에서는 충격파 생성 및 반사로 인해 

 460-650 mm 사이에서 정압력이 대체로 일정

하며 그 하류에서도 같은 이유로 인해 크게 낮

아지지 않는다. 이것이 마치 전온도 증가가 있는 

것처럼 해석되고 있는 것이다. 전온도 데이터를 
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Fig. 5 Combustor flow characteristics. (without fuel 

supply)

선형 보간한 결과 모델 입구와 출구의 전온도 

차이는 약 130 K이며, 이것은 데이터 처리에 의

한 오차에 해당한다.

4.3 연소가 있는 초음속 연소기의 유동 특성

  연료 당량비  0.12의 수소 연료가 연소되는 

상황에서의 벽면 정압력 분포는 Fig. 6(a)와 같

다. 공동 이전 부분에서는 Fig. 5(a)와 거의 차이

가 없으며  490 mm에서 정압력의 급격한 증

가가 관찰된다. 이 압력 상승은 모델 상부에 위

치한 분사기에서 분사된 연료의 연소로 인한 것

이다.

  압력은 상부 공동형 보염기를 거친 후  580 
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Fig. 6 Combustor flow characteristics. (with fuel supply 

and supersonic combustion)
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mm 이후부터는 유로 단면 증가에 따라 감소한

다. 또한 Fig. 5(a)와는 다르게 이 구간에서의 압

력 분포는 증가·감소 없이 단순 감소하는데, 이

것은 이 영역에서 충격파 구조가 크게 약해진 

것을 의미하며 이 역시 연소에 의한 것이다.

  또한 Fig. 6(a)에서는 Fig. 5(a)에서와는 달리 

모델 출구 부근( 900 mm)에서 급격한 압력 

상승이 관찰되지 않는데 이것은 연소에 의해 이 

위치에서의 유동 압력이 55 kPaA 수준에서 70 

kPaA 수준으로 증가하였기 때문이다. 즉 이 경

우 배기 압력(대기압, 101.3 kPaA)에 의해 발생

하는 급격한 역압력에 의한 유동 박리 위치는 

가장 하류의 압력 측정 위치보다 더 하류에 존

재할 것으로 판단할 수 있다.

  Fig. 6(b)는 Fig. 6(a)의 벽면 정압력 데이터를 

사용하여 온도를 계산한 것이다. 상부 보염기 전

후에서 연소에 의한 온도 상승을 볼 수 있다. 

 650 mm 이후 전온도는 일정하게 유지되는

데 이것은 이 위치 이후에서는 연료의 연소가 

일어나지 않음을 의미한다.

4.4 초음속 연소기의 연소 효율

  Fig. 6(b)의 전온도 데이터로부터 연소 효율을 

계산할 수 있다. 투입된 열량을 
  ×

로 계산하고 연소에 의해 발생한 열량을 

  로 계산하여  으

로 계산한다. 여기에서 주 유동 및 연료 유량 

  및 은 측정값 0.673 kg/s 및 2.31 g/s을 

사용하고 주 유동의 비열비 는 CEA 코드[6]

로부터 계산하며 연료 저위 발열량 는 수소

에 대한 값인 120 kJ/g을 사용한다. 주 유동의 

전온도 상승량 는 다음과 같이 구한다. Fig. 

6(b)를 보면 모델 입구와 출구 사이의 전온도 상

승량은 353 K이다. 앞서 기술한 것과 같이 연료

를 공급하지 않은 경우에도 유동의 2차원성에 

의한 온도 상승이 있는데, 이 경우  440 mm 

이전까지만 유동의 2차원성이 강하다고 가정하

면 입구부터  440 mm까지의 온도 상승량 60 

K은 연소에 의한 것이 아니라고 판단하여 배제

하는 것이 타당하다. 따라서 연소에 의한 실제 

온도 상승량은 
293 K이다. 이를 이용해 연

소 효율을 계산하면  71%가 된다.

5. 결    론

  이 연구에서는 직결형 초음속 연소 시험 설비

를 구축하고 이를 활용하여 초음속 연소기의 연

소 시험을 수행하였다. 연소 시험 설비는 초음속 

연소기의 연소 시험을 수행하는 데 필요한 유동 

조건을 모사할 수 있음을 검증하였다. 향후 본 

설비는 작동 시간을 수 분 이상으로 증가시킴으

로써 초음속 연소 시험뿐만 아니라 열전달 시험 

및 연소기 내구성 시험에도 활용할 수 있도록 

할 계획이다.

  초음속 연소기는 수소 연료를 사용할 때 마하 

2 유동 조건에서 화염의 점화 및 유지가 가능하

도록 설계되었음을 검증하였다. 연소 효율은 수

소 연료의 초음속 유동 연소로서 평균적인 수준

이었다. 개발된 연소기를 바탕으로 향후 연소 효

율을 높이는 연구를 수행할 필요성은 있다고 판

단된다. 또한 이 연소기를 바탕으로 하여 탄화수

소 연료를 사용한 초음속 연소 연구를 수행할 

예정이다.

후    기
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