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ABSTRACT

  In this paper, prototype dynamic modeling scheme to control ramjet propulsion systems were 

proposed. From the physical understandings of engine system, a typical 2nd-order system model 

was applied to simulate the dynamic characteristics of fuel supply system. The shock location 

varience in diffuser to chamber pressure fluctuation is calculated so that the out of phase between 

two signals was observed.

       록

  램제트 추진 시스템 제어를 한 모델링 기법에 한 연구를 수행하 다. 연료공 시스템은 동  메

커니즘을 묘사하기 해 형 인 2차 시스템 모델을 사용하 으며, 이로부터 연료공 시스템의 계단

응답특성을 계산하고 이에 상응되는 연소실 압력섭동과 종말 충격 의 치 변화 계를 악하 다. 

압력섭동과 종말 충격  간의 상 계를 도출하기 하여 연소실 압력은 일정한 주기와 진폭을 갖는 

사인 로 모델링하여 종말충격 의 거동에서 나타나는 상차를 확인하 다. 본 연구를 통해 시스템의 

작동에 한 물리 인 이해를 도모하며, 시스템의 동  특성이 엔진 작동에 미치는 향을 살펴보았다.

Key Words: Ramjet (램제트), Fuel Supply System (연료공 시스템), Pressure Fluctuation (압력섭

동), Terminal Shock (종말 충격 )

1. 서    론

  램제트 엔진은 공기의 램압축을 이용하여 아

음속 연소를 통해 추력을 얻으므로 구조가 단순

하고 음속 비행에 합하지만 흡입구와 연소

기 간의 직 인 상호간섭이 발생하는 고유 특

성을 가진다. 따라서 이에 한 물리 인 이해와 

함께 이를 제어하기 한 기술이 확보되어야 엔

진의 성능을 보증할 수 있다.

  이를 해 본 논문에서는 램제트 추진 시스템

의 제어를 한 모델링 기법에 해 연구를 수

행하 다. 추진 시스템의 동  특성을 구 하기
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해 연료공 시스템과 연소진동에 한 간단한 

모델을 제안하 으며, 이러한 모델에 한 램제

트 엔진의 순항모드에서의 작동특성에 해 살

펴보았다.

2. 동  시스템 모델링

  연료 공  시스템  연소진동이 엔진의 동  

특성에 미치는 향을 살펴보기 해 다음과 같

은 모델링을 수행한다.

2.1 연료 공  시스템 모델링

  Figure 1은 음속 공기흡입식 추진기 용 연

료공  시스템을 나타낸다.[1] 연료 공  시스템

은 크게 터보펌  (ATP, Air Turbo Pump), 연

료조 밸  시스템 (FMU, Fuel Metering Unit), 

연료 탱크  가압부로 구성된다.
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Fig 1. Schematic of Fuel Supply System[1]
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Fig 2. Air Turbo Pump Characteristics

  터보펌  (ATP)는 엔진 흡입구로부터 유입되

는 공기에 의해 터보 구동되며 연료를 밸  시

스템으로 공 한다. 한 터보펌 는 요구되는 

연료유량에 따라 공 압력을 결정한다. 터보펌

의 공 압력과 유량의 계는 Fig. 2 의 특성 곡

선을 이용하도록 한다.

  연료조  밸  시스템은 오리피스를 조 하여 

요구된 양의 연료를 공 하며, 밸 로부터 공

되어진 연료는 인젝터를 통해 분사된다. 연료 공

 시스템의 과도응답 과정을 구 하기 해 이

를 2차 시스템으로 모델링하 으며, 이에 한 

달함수는 Eq. 1 과 같다.












         (1)

  여기서 는 연료공 시스템의 이득, 은 시

스템의 고유진동수, 는 감쇠계수를 나타내며, 

이들은 시스템의 특성에 의해 결정되어지는 값

이다. 입력신호를 당량비에 한 계단입력으로 

가정한다면, 와 같은 2차 시스템에 하여 계

단응답특성을 해석함으로서 연료공 시스템의 

동  거동 특성에 의한 향을 확인할 수 있다.

2.2 연소 진동  종말 충격

  연소실 내의 압력 동은 연소반응으로부터의 

비정상 상태의 열에 지 방출과 연소실 내의 음

향 에 의해 발생한다. 압력 동은 엔진 작동 

기 화 과정동안 격히 불안정하게 나타나며, 

화과도기간을 거쳐 정상 상태에 도달하게 되면 

균일한 진폭과 주기성을 갖게 된다.  본 해석에서

는 정상 연소를 가정, 이때의 압력 를 평균 연

소실 압력에 한 5% 진폭과 380 Hz의 주 수를 

갖는 사인 로 가정하여 연소실 압력 동에 의

한 동  거동 특성을 해석하는데 사용하 다.[2] 

  연소실에서 발생한 압력 는 디퓨 로 되

며, 종말 충격 는 연소실 압력 동에 따라 상

차를 가지며 움직인다. 압력 동에 의해 연소실

의 압력이 상승하게 되면 충격  후단의 압력이 

상승하게 되어 종말 충격 는 상류 방향으로 이

동하게 되며, 반 로 연소실 압력이 감소하게 되

면 배압의 감소로 종말 충격 는 하류 방향으로 
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이동하게 된다. 연소실 내의 압력 가 디퓨 로 

달되기까지는 일정 시간이 소요되며 이는 시

간상수()를 이용하여 나타낼 수 있다. 

 







         (2)

  여기서 는 임의의   치에서의 음속을 

뜻하며, 는   치에서의 유동속도를 나타

낸다.

  종말 충격 의 치는, 종말 충격 를 수직 충

격 로 가정함으로서 등엔트로피 과정에 한 

기체 방정식과 충격  후의 압력 계로부터 

얻을 수 있다.[3] 배압의 감으로 종말 충격

가 디퓨 를 벗어나 연소기로 빠져나갈 경우, 연

소 단이 될 수 있으므로 이를 램제트 엔진의 

작동한계지 으로 설정한다. 한 압축과정에서

의 온도상승으로 인해 흡입공기의 해리가 일어

나지 않을 조건도 작동한계지 으로 선정한다.

2.3 램제트 엔진의 동  모델 해석 과정

  해석모델은 크게 연료 공  시스템 모델, 연소

진동  충격  거동 모델 그리고 램제트 엔진 

성능모델로 구성한다. 연료공   연소진동에 

한 해석은 앞서 제시한 모델을 사용한다. 램제

트 엔진의 성능해석은 사이클 해석을 기반으로 

한, 1차원  정상상태에 해 압축성 기체 방정

식을 이용하여 수행된다.[3-5] 연소 반응으로 인

한 상태량 변화는 CEA (Chemical Equilibrium 

and Application)를 이용하여 계산한다. 램제트 
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Fig 3. Fuel Supply and Control System

엔진의 동  모델에 한 해석 과정은 Fig. 3과 

같다.

3. 해석결과

  앞서 수행한 동  시스템 모델링을 기반으로 

하여 순항모드에 한 램제트 엔진의 작동 특성 

악하 다.

3.1 연료 공  시스템 모델의 계단응답특성

  Figure 4와 Fig. 5는 연료 공  시스템의 2차 

시스템 모델에 당량비( 는 연료유량)에 한 계

단입력을 기 트림조건인 0.6에서 ±2%으로 주

었을 때, 연료 분사에 따른 연소실 압력과 충격

의 치변화에 해 해석한 결과이다. 해석시

간은 총시간에 해 무차원화 하 고, 터보펌

의 공 압력, 연소실 압력  연료 분사량은 각

각의 기 트림조건에 해 무차원화 하 으며,  

종말 충격 의 치는 흡입구의 길이에 한 비

로 무차원화 하 다.  연소실의 압력진동에 한 

향은 고려하지 않았다.

  연료 분사량의 변화에 따라 터보펌 의 공

압력이 결정되며, 연소실 압력과 충격 의 치

도 이와 유사한 경향성을 띄며 변화하는 것을 

확인할 수 있다. 첫 번째 계단입력에 해서, 연

료 분사량은 2% 허용오차범  내에서 오버슈트

가 발생하는 반면, 두 번째 계단입력에 해서는 

첫 번재 오버슈트에서 2% 허용오차보다 큰 값을 

가지며 정착시간이 소요됨을 확인할 수 있다.
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3.2 연소실 압력 섭동  종말 충격 의 거동

  Figure 6은 연료 공  시스템의 동  거동과 

함께 연소실 압력섭동을 고려한 해석결과이다. 

연소실 압력은 당량비 변화에 따른 압력변화와 

함께 5% 압력편차를 가지고 변화한다. 이 압력

가 디퓨 로 달되어 충격  후단의 압력변

화를 발생시키기까지는 총시간에 해 약 27%의 

시간지연이 발생하며, 이러한 지연으로 인해 동

일한 시간에 해 충격 의 치가 연소실압력

이 감소하면 상류로 이동하고, 연소실 압력이 증
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Fig 6. Dynamics of Combustor Pressure (a) and 

Terminal Shock Location (b)

가하면 하류로 이동하면서 서로 반 의 경향을 

보이는 것을 확인할 수 있다. 한 충격 의 치

가 디퓨져 역을 벗어나지는 않기 때문에 순항 

조건이 작동한계 역 내에 있음을 알 수 있다.

4. 결    론

  램제트 엔진의 연료공 시스템과 연소실 내 압

력섭동에 의한 동  모델링을 통해 추진 시스템

의 작동특성을 살펴보았다. 연료 공 량에 한 

계단입력이 주어졌을 경우, 연료공 시스템의 동

 거동에 의한 연소실 압력변화  종말 충격

의 특성을 악하 으며, 연소실 압력섭동이 종

말 충격  진동에 미치는 향을 확인하 다. 이

러한 모델링을 기반으로 램제트 엔진의 순항모드

에서의 동  거동에 한 시뮬 이션을 수행함으

로서, 이로부터 주어진 비행조건에 해 램제트 

엔진의 성능이 확보되어 있음을 알 수 있었다.
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