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ABSTRACT

In order to investigate the operating conditions and major design parameters of a

dual ramjet propulsion system, an theoretical analysis of ramjet and scramjet

propulsion systems was performed. The performance characteristics of each engine are

delivered by thermo-dynamical cycle analysis, considering loss effects in a real engine.

The performance sensitivity analysis is conducted by investigating various performance

parameters, such as an intake efficiency, combustor inlet Mach number, configuration

of the combustor, fuel flow rate, and exhaust nozzle efficiency. Based on these

analysis results, the processes of application to dual ramjet cycle engines are specified.

초 록

이중램제트(이중연소 및 이중모드) 추진기관의 작동특성 및 주요 설계인자를 파악하기 위하

여 램제트/스크램제트 추진기관에 대한 공기 및 열역학적 관점에서 이론적인 분석을 수행하

였다. 엔진의 효율계수를 적용한 열역학 사이클 해석을 수행하여 각 추진기관의 성능특성을

파악하고, 흡입구 성능 특성, 연소기 입구 마하수, 연소기 형상 및 당량비(연료분사량)에 따른

성능민감도를 분석하였다. 이를 바탕으로 이중램제트 추진기관의 성능설계방향을 제안한다.

Key Words : Ramjet(램제트), Scramjet(스크램제트), Total Pressure Recovery(전압력 회

복계수), Operating Limitations(작동한계)
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Nomenclature

 : Area of cross-section

 : Specific heat at constant pressure

 : Thrust coefficient

 : Thrust

 : Fuel-air mass flow rate ratio

 : Acceleration due to gravity

 : Heating value

 : Specific impulse

 : mass flow rate
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 : Mach number

 : static pressure

 : total pressure

 : heat input rate per unit of air mass

flow rate

 : total heat

 : static temperature

 : total temperature

 : Flow velocity

Greek symbols

 : Specific heat ratio( , air)

 : Combustion efficiency

 : Compression efficiency

 : expansion efficiency

 : intake kinetic efficiency

 : nozzle efficiency

 : intake total pressure recovery

 : thermal efficiency


 : thermal efficiency with isentropic

flow in the exhaust nozzle

 : combination of efficiencies ( )

 : static temperature ratio()

 : density

 : equivalence ratio

 : specific thrust

Subscripts

a : air

f : fuel

is : isentropic process

max : maximum

opt : optimum

th : throat

0 : free stream, atmospheric conditions

1 : intake entry

2 : intake exit/Combustor entry

3 : flameholder/stabilizer

4 : combustor exit/nozzle entry

5 : nozzle throat

e : nozzle exit

Ⅰ. 서 론

이중램제트 추진시스템은 초음속 비행영역에

서는 램제트 엔진을, 극초음속 비행영역에서는

스크램제트 엔진을 적용함으로써, 단일 비행체로

광범위한 비행 마하수를 충족시킬 수 있을 뿐만

아니라 다른 추진기관에 비해 시스템이 단순하고

재사용이 가능한 공기흡입식 추진기관의 장점을

가지고 있다. 이러한 이중램제트 추진기관은 아직

실용 기술 개발보다는 기술개발을 위한 개념연구

를 위주로 다수의 연구가 이루어지고 있다[1-3].

이중램제트 추진기관의 개발을 위해서는 우선

적으로 램제트 및 스크램제트 추진기관 개발기술

이 확보되어야 한다. 이중램제트 추진기관은 다

른 공기흡입식 추진기관들에 비해 구조가 단순하

여 초음속/극초음속 순항 추진기관으로서의 적

용에 큰 장점을 가지고 있으나 초음속/극초음속

의 유동을 공기역학적인 방식으로 압축하여 연소

실로 공급하는 형태로 비행속도 및 자세 등에 민

감하며, 구조적인 단순화로 인해 엔진의 각 구성

품의 성능특성이 엔진 작동에 매우 큰 영향을 미

치므로 실용화에 어려움이 있다.

본 연구에서는 이론적인 해석을 기반으로 램제

트/스크램제트 추진기관의 물리적인 특성을 파악

하고 기본개념을 정립한다[2-5]. 또한 각 엔진의

성능인자의 변화에 따른 엔진성능특성의 민감도

를 파악하여 램제트/스크램제트 엔진을 이용한

이중램제트 엔진의 주요 설계인자를 파악한다.

Ⅱ. 본 론

2.1 사이클 해석

램제트/스크램제트 추진기관의 성능인자를 파

악하고 성능변수들에 미치는 영향을 살펴보기 위

해 사이클 해석을 수행한다. 램제트 추진기관의

해석에 적용된 상태량 표기법은 Fig. 1과 같다.

Fig. 1. Schematic Diagram of a Ramjet Engine
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2.1.1 흡입구

공기의 램압축을 이용하는 램제트와 스크램제

트 엔진의 성능에 있어서 흡입구 효율은 주요한

변수이다. 따라서 램제트/스크램제트 엔진의 성

능을 보장하기 위해서는 전 비행영역에 걸쳐 강

건한 흡입구를 설계하는 것이 매우 중요하다.

흡입구에서 발생하는 손실은 주로 충격파와

점성효과로 인해 발생한다. 본 해석에서의 흡입

구 영역은 Fig. 1에서 위치0에서 위치2에 해당하

는 영역으로 초음속 및 극초음속으로 유입되는

공기의 속도를 감속시킴으로서 정압력 및 온도의

상승을 수반한다. 또한 충격파 및 마찰 등으로

인한 전압력의 감소가 발생한다.

일반적으로 램제트 엔진에서 흡입구의 효율은

전압력 회복계수와 kinetic energy(KE) 효율을 사

용하여 나타낸다. 전압력 회복계수()의 정의는

식 (1)과 같이 자유흐름에서의 전압력과 흡입구

출구에서의 전압력의 비로 나타난다.

 


(1)

흡입구의 Kinetic energy(KE) 효율 는 다음

과 같이 표현된다[4].

 



















(2)

여기서 는 실제 비행속도이고, 는 흡

입구 출구에서 대기로 등엔트로피 팽창을 통해

얻어지는 속도이다.

Fig. 2는 전압력 회복계수와 KE효율의 관계를

나타낸다. 주어진 비행 마하수에 대하여, 흡입구

KE효율은 전압력회복계수가 증가함에 따라 증가

하며, 비행 마하수가 증가 할수록 전압력회복계

수에 영향을 받지 않으며 1에 가까워짐을 확인할

수 있다.

흡입구로 들어오는 초음속의 공기는 충격파를

통과하면서 유속이 감소되고 정압력은 증가된다.

온도와 압력의 상승으로 인하여 압축 공기의 열

역학적 특성에 변화가 발생된다[6]. 특히 램제트

의 경우 경사충격파와 최종적으로 종말충격파를

발생시켜 초음속의 유동을 아음속으로 감속시킴

에 따라 급격한 온도/압력의 상승을 동반한다.

본 해석에서는 엔진 전영역에 대하여  로

일정하다고 가정하였으나 실제 압축공기의 열역

학적 특성은 각 위치에 따라 변화하며 이는 엔진

의 성능에도 영향을 미친다.
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Fig. 3은 비열비 변화에 따른 수직 충격파를

통한 전압력비의 변화를 보여준다. 마하수가 증

가할수록 비열비 변화에 따른 전압력 손실이 증

가하는 것을 확인할 수 있으며 이는 극초음속으

로 갈수록 실제 기체의 영향이 중요하게 고려되

어야 함을 뜻한다.

2.1.2 연소기

연소기 내 전압력 손실은 크게 1)연소기 내부

의 마찰과 유동박리로 인한 손실, 2)초음속 유동

의 감속으로 인한 충격파 손실, 3)높은 마하수에

서의 연소(열에너지 추가)로 인한 Rayleigh line

손실로 나타난다. 일반적인 가스터빈기관은 아음

속에서부터 낮은 초음속 영역까지 작동하며 연소

기 내 유동속도가 낮기 때문에 손실의 주원인은

위의 첫 번째 손실이 된다. 그러나 아음속 연소

를 하는 램제트의 경우 첫 번째와 세 번째 손실

이 중요하며, 스크램제트의 경우 초음속 연소로

인하여 위의 세 가지가 모두 연소기 전압력 손실

의 중요한 원인으로 고려된다.

본 해석에서는 일정한 단면적을 가지는 연소기

와 일정한 압력을 가지는 연소기 사이클 해석을

수행함으로써 연소기의 효율에 따른 성능민감도

를 분석한다. 일정한 압력의 연소기는 정압연소를



第 38 卷 第 6 號, 2010. 6 이중램제트(이중연소/이중모드)엔진을 위한 램제트/스크램제트의 작동영역분배 … 599

가정한 이상적 브래이튼 사이클을 기반으로 하는

연소기로서 축방향으로 갈수록 단면적이 확산되

는 형상을 가지며, 일정한 단면적의 연소기는 유

도무기체계에 주로 적용되는 형상으로 엔진의 무

게와 항력을 줄일 수 있는 장점이 있다. 실제 연

소기는 위 두가지 중 적합한 연소기를 선택적으

로 적용하거다 두 가지의 특성을 혼용하여 엔진

의 개념설계 시 램제트와 스크램제트의 작동 영

역 분배를 결정하는데 유용하게 적용할 수 있다.

여기서 연소기 내 유동은 일정 상태량을 가지는

이상기체, 비점성 유동을 가정하였으며, 연료분사

에 의한 질량추가를 고려하였다.

일정한 단면적을 가지는 연소기의 입구와 출

구 상태량에 대한 전압력비와 전온도비는 식

(3)-(4)와 같이 연소기 입구 마하수와 출구 마하

수의 식으로 나타난다.
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(4)

일정한 압력을 가지는 연소기 내 전압력비와

전온도비는 식 (5)-(6)과 같다.
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2.1.3 추진노즐

추진노즐의 성능특성이 엔진 전체의 성능에

미치는 영향을 살펴보기 위하여 노즐의 효율계수

를 사용한다. 일반적으로 사용되는 추진 노즐의

효율계수는 식 (7)과 같이 정의된다.

  







 

 

 


 

(7)

여기서 는 실제 노즐 출구에서의 속도이고,

는 노즐 입구 정체조건에서 등엔트로피, 이

상 팽창을 통해 얻어진 속도이다.

따라서 위의 효율계수를 사용하여 추진노즐에

서의 전압력비는 식 (8) 같이 나타낼 수 있다.









  

 

  



 



(8)

여기서 전압력 손실은 팽창비 에 의존하

는데, 이 압력비는 흡입구와 연소기의 전압력비

로부터 식 (9)로 표현된다.
















(9)

2.2 해석 결과

위의 사이클 해석이론을 기반으로 램제트/스

크램제의 각 성능인자의 영향에 따른 엔진의 성

능민감도를 파악한다. 램제트와 스크램제트 각각

의 성능민감도를 살펴보기 위하여 흡입구 효율,

연소실 형상 및 당량비, 연소기 입구 마하수, 추

진노즐의 효율을 주요성능인자로 선택하였으며,

각각이 성능에 미치는 영향을 해석하였다. 성능

해석에 적용된 대기조건과 연료특성, 효율특성

및 성능변수의 정의는 본 논문의 Part Ⅰ과 동일

하다[2].

2.2.1 흡입구 손실의 영향

엔진의 열효율에 미치는 흡입구의 손실에 의

한 영향을 살펴보기 위하여 노즐에서의 유동 손

실이 없다고 가정했을 때의 열효율 
 을 식 (10)

과 같이 정의한다[5].


 


 

































(10)

Fig. 4는 비행 마하수와 연소기 입구 마하수에

대하여 일정한 KE 효율 에 따른 흡입구 손실
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의 영향을 이상 램제트의 경우와 비교하여 나타

내었다. 램제트에 대해서는  , 스크램제트

에 대해서는  ∼ 을 적용하였다. 램제

트의 경우 비행 마하수 약5에서 최대 열효율을

가지며 그 이상의 비행영역에서는 열효율이 급격

히 감소함을 알 수 있다. 또한 이상 램제트와 비

교할 때 흡입구 손실에 따른 열효율의 감소율이

비행마하수가 증가함에 따라 급격히 증가한다.

스크램제트는 초음속영역에서는 흡입구의 손실을

무시하여도 램제트보다 낮은 열효율을 갖는다.

그러나 비행마하수가 증가할수록 열효율은 점차

적으로 증가하여 램제트보다 높은 성능을 나타낸

다. 이는 극초음속 영역에서는 흡입구의 성능이

스크램제트의 성능에 미치는 영향이 램제트에 비

해 적음을 뜻하며 따라서 극초음속으로 갈수록

램제트보다 스크램제트가 더 효율적임을 보여준

다. 하지만 스크램제트는 흡입구 출구 마하수

(또는 연소기 입구 마하수) 조건에 따라 비행영

역이 제한적으로 나타나므로[2] 이중램제트의 흡

입구의 형상 결정은 작동영역분배와 효율적인 성

능설계를 기반으로 하여야 한다.

2.2.2 연소기 입구 마하수의 영향

연소기 영역에서는 연소로 인한 열량 추가로

연소기 출구 마하수  에 도달하는 열질식

(thermal chocking)이 발생하며 이에 따라 열량

추가율이 제한된다. 램제트의 경우 일정 압력의

연소기에서는 열질식이 발생하지 않고 전압력 손

실이 작기 때문에 연소기 입구 마하수의 영향을

크게 고려할 필요가 없지만 일정 단면적의 연소

기의 경우 열질식을 막기 위해 충분히 낮은 입구

마하수가 얻어져야 한다. 스크램제트의 경우 연

소실내 전압력 손실에 대한 영향으로 인해 입구

마하수의 선택에 대한 중요성이 훨씬 더 크다.

이러한 연소기 입구 마하수의 선택은 당량비에

따라서도 민감하게 변한다.

Fig. 5와 6은 일정 단면적을 가지는 연소기와

일정 압력을 가지는 연소기에 대한 비행 마하수

와 연소기 입구 마하수에 따른 열질식에 의한 한

계를 당량비에 따라 나타내고 있다.

일정한 단면적의 연소기의 경우(Fig. 5) 램제트

와 스크램제트 모두 열질식에 의한 연소기 입구

마하수의 한계가 존재하며 당량비 증가에 따라

적용 가능한 의 영역도 축소된다. 램제트의

경우 당량비   를 기준으로  ≤ 의

매우 낮은 입구 마하수 조건에서 주어진 당량비

조건에 따른 열질식의 제약으로부터 자유로울 수

있다. 스크램제트의 경우 당량비가 증가함에 따
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라 열량추가율의 한계로 인해 비행마하수의 범위

도 함께 감소하는 것을 알 수 있으며, 램제트의

경우와 비교할 때 당량비 변화에 따른 한계특성

의 변화가 크게 나타난다.

일정한 압력을 가지는 연소기의 경우(Fig. 6)

열질식에 의한 열량추가율의 제한은 스크램제트

의 경우만 존재한다. 그에 따른 연소기 입구마하

수의 한계치는 일정한 단면적을 가지는 연소기와

마찬가지로 당량비 증가에 따라 증가하며 비행가

능 영역도 감소한다. 하지만 동일한 입구 마하수

에 대해 최소 비행 마하수를 비교해 볼 때, 일정

한 압력의 연소기의 경우가 더 낮은 저극초음속

영역에서부터 적용 가능함을 알 수 있다.  

에서 당량비   의 한계 비행 마하수는 일정

한 단면적의 연소기는  로 이 보다 낮은

영역에서는 열질식이 발생한다. 그러나 일정한

압력의 연소기에서는  로 비행가능영역이

크게 증가하게 된다.

연소기 입구 마하수는 엔진의 작동특성 뿐만

아니라 흡입구 설계에 있어서도 주요한 변수이

다. 따라서 비행조건과 작동영역에 따른 최적의

연소기 입구 마하수를 선정하는 것이 전체 엔진
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의 성능측면에서도 중요하다. 이를 위하여 최대

열효율을 갖도록 하는 최적의 연소실 입구 마하

수를 선정하는데 이는 식 (11)의 열효율의 정의

로부터 얻어진다[5].

 

 








  (11)

따라서 최대 열효율을 가지기 위한 온도비는

다음과 같다.




 →  






  (12)

 max 
 



(13)

Fig. 7은 일정한 흡입구 손실계수  에

대하여 비행 마하수와 연소실 흡입구 마하수에

따른 열효율의 변화를 나타낸다. 주어진 해석조

건에서 최적의 온도비는 약 6.45이며 최대 열효

율은 약 0.614이다. 그러나 최대 열효율을 얻을

수 있는 비행영역은 연소기 입구 마하수 에

따라 변한다. 램제트의 경우   일 때 약

 에서 최대 열효율을 얻을 수 있다. 스크

램제트의 경우  일때  ≥의 영역에

서 램제트보다 높은 열효율을 나타내며

 에서 최대 열효율을 갖는다. 가 증가

할수록 최대 열효율을 얻을 수 있는 비행 마하수

는 증가한다.
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2.2.3 연소실 형상 및 당량비의 영향

연소실 형상 및 당량비(연료분사량)에 따른 성

능의 변화를 살펴본다. 연소기 입구 마하수는 램

제트의 경우  를, 스크램제트의 경우

 에 대하여 당량비  ∼로 변화

시키면서 해석을 수행했다.

먼저 일정한 압력을 갖는 연소기에 대한 해석

결과를 살펴보도록 한다.

Fig. 8과 9는 일정한 압력의 연소기의 비행 마하

수와 당량비에 따른 열효율과 추력비의 변화를 보

여준다. 램제트/스크램제트 모두 당량비 증가에 따

라 열효율 및 추력비는 향상된다. 선 AB는 스크램

제트가 램제트보다 우수한 성능을 나타내기 시작

하는 작동천이 마하수를 표현하며 당량비 증가에

따라 천이마하수도 증가한다. 또한 열질식이 존재

하는 스크램제트의 한계 마하수도 당량비 증가에

따라 증가하는 것을 확인 할 수 있다.
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Fig. 10은 일정한 압력을 가진 연소기의 당량

비 변화에 따른 비추력에 대한 해석결과이다. 열

효율과 비추력은 당량비 증가에 따라 각 성능도

함께 증가하는 반면에 비추력은 약 마하 4 이하

의 영역에서는 당량비가 낮을수록 비추력이 높은

반면, 약 마하 6이상에서는 이러한 현상이 역전

되는 것을 확인 할 수 있다. 즉, 비행조건에 따라

최적의 성능을 얻기 위해서는 서로 다른 당량비

를 적용하여야 함을 의미한다.

Fig. 11-13은, 일정한 압력을 가지는 연소기 해

석과동일한 조건으로, 일정한 단면적을 가지는

연소기에 대한 열효율, 추력비 및 비추력의 결과
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를 나타낸 것이다. 램제트의 경우 각 성능변수의

해석결과는 일정압력의 연소기의 경우와 거의 유

사한 것을 알 수 있다. 다만, 일정단면적의 연소

기의 경우 램제트 작동조건에서도 열질식에 의한

한계가 존재하며 당량비가 증가할수록 이에 따른

한계 비행마하수가 증가한다. 반면 스크램제트는

일정 압력의 연소기의 경우에 비해 열질식에 의

한 한계영역에서 큰 차이를 보인다. 일정 압력의

연소기의 경우 열질식이 발생하기는 하나 마하 4

이상의 초음속 영역과 마하 6의 저극초음속 영역

에서부터 극초음속 영역까지 작동 가능한 반면,

일정 단면적의 연소기의 경우 저극초음속 영역에

서는 열질식이 발생하며 마하 8이상의 극초음속

영역에서 효율적으로 작동할 수 있다. 또한 일

정 압력의 연소기의 경우 스크램제트 연소기 입

구 마하수를  로 선정하여도 동일 당량

비 대비 램제트/스크램제트의 작동 천이 마하

수가 존재하는 반면 일정 단면적의 연소기의 경

우  에서는 작동천이지점을 얻을 수 없

으며 작동천이를 위해서는 당량비를 함께 변화

시키거나 열량추가율의 한계에 의한 연료의 손

실을 감수해야 함을 알 수 있다. 동일한 당량비

조건에서 작동 천이점을 얻기 위해서는 스크램

제트의 연소기 입구 마하수를 증가시켜야만 한

다.

연소실 형상 및 당량비에 따른 열효율과 추력

비, 비추력의 결과로부터 각 성능변수는 비행마

하수가 증가함에 따라 증가하여 최대성능지점에

도달한 후 일정 마하수 이상에서는 오히려 감소

함을 알 수 있다. 하지만 각 성능변수들이 최대

의 성능을 갖는 비행마하수가 서로 다르게 나타

난다. 즉, 한가지 엔진으로 모든 성능을 최대로

갖는 엔진을 설계할 수는 없으며 엔진의 목적과

요구 성능에 따라 이들을 절충하여 최적의 설계

점을 선정하는 것이 중요하다.

2.2.4 추진노즐 효율의 영향

추진노즐에서의 손실이 없다면 최대 추력을

얻기 위한 노즐 출구조건은 출구압력과 대기압력

이 같은 이상팽창조건이다. 하지만 이상팽창을

위해서는 그에 요구되는 노즐의 팽창비가 매우

커서 노즐출구의 면적이 흡입구나 연소기 단면적

보다 훨씬 크게 될 수 있다. 이는 엔진의 무게와

항력을 증가시켜 엔진의 성능을 저하시키는 요인

으로 작용한다. 이러한 문제로 실제 엔진 설계시

에는 노즐 출구 압력을 대기 압력보다 다소 높은

부족팽창 조건으로 노즐을 설계하는데 실제 비행

시에는 이러한 조건이 유리하게 작용함을 다음의
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Ratio on  and  in Case of

a Scramjet

결과로부터 확인 할 수 있다. Fig. 14-15는 노즐

효율계수에 따른 램제트와 스크램제트의 노즐 면

적비와 추력계수의 영향을 보여준다. 노즐 효율

의 감소로 추력계수는 감소하며, 최대 추력계수

는 다소 부족팽창인 영역에서 얻어진다. 이러한

경향은 램제트와 스크램제트 모두 동일하다.

Ⅲ. 결 론

본 연구에서는 이중램제트 설계인자를 파악하

기 위하여 램제트/스크램제트 각 엔진에 대하여

열역학적 사이클 해석을 바탕으로 각 성능인자의

영향에 따른 성능민감도를 분석하였다. 해석을

통한 주요 결론은 다음과 같다.

1. 흡입구 성능은 램제트 엔진의 성능을 결정

하는 주요인으로 엔진 성능을 최대화하기 위해서

는 흡입구에서의 전압력 회복률을 최대화하여야

한다. 또한 극초음속 비행영역으로 갈수록 흡입

구의 효율이 엔진의 성능에 크게 영향을 미치며

이와 더불어 충격파에 따른 압축공기 특성의 변

화도 고려하여야 한다.

2. 연소기 입구 마하수는 열질식의 발생으로

인해 제약된다. 램제트의 경우 연소기 입구마하

수는 일정 단면적의 연소기에서만 한계조건이 존

재하며 여기서 열량추가율의 한계를 벗어나기 위

해서는 연소기 입구 마하수가 충분히 낮아야 한

다. 스크램제트의 경우 두 연소기 모두 열질식이

발생하며 연소기 입구 마하수가 높을수록 보다

넓은 비행영역을 확보할 수 있다.

3. 램제트의 경우 연소기 형상에 따른 성능의

차이는 크지 않으나 일정 단면적의 연소기에서는

열질식에 따른 열량추가율의 제한을 고려하여야

한다. 스크램제트의 경우 일정압력의 연소기에

비해 일정단면적의 연소기가 열질식에 의한 비행

영역의 제한이 심하며 한계 비행마하수는 당량비

조건에 따라 민감하게 변하기 때문에 비행영역에

따른 작동조건 설정에 유의하여야 한다.

4. 추진노즐 내 유동이 non-isentropic일 때 최

대 추력은 노즐 출구압력이 대기압력 보다 다소

높은 조건에서 얻어지며, 이때 노즐의 팽창비는

이상 팽창시의 팽창비에 비해 크게 감소하여 엔

진 노즐의 체적과 무게, 항력을 감소시키는 효과

를 가져 온다.

5. 열질식, 최적 성능, 램제트에서 스크램제트

로의 작동천이 조건 등은 엔진의 비행속도, 연소

기의 형상, 당량비, 흡입구의 성능 인자 등에 따

라 민감하게 변하므로 이중램제트 설계 시 램제

트/스크램제트의 성능인자에 따른 변화 추이와

민감도를 종합적으로 검토하여 램제트/스크램제

트의 작동영역분배를 결정하여야 한다.
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