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축대칭 초음속 제트에서 스크리치 모드 전이현상의 수치적 연구
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ABSTRACT

Mode transition of the axi-symmetric screech tone in the low supersonic Mach

number range from 1.0 to 1.20 is numerically analyzed. The axi-symmetric

Navier-Stokes equations and the k-e turbulence model are solved in the cylindrical

coordinate system. The dispersion-relation-preserving(DRP) scheme is applied for space

discretization and the optimized four levels marching method are used for time

integration. At low supersonic Mach numbers with an axi-symmetric A1 mode in the

simulation, it is shown that acoustic propagation due to the nonlinear effects is seen

in the lateral direction and the screech tone frequency is the same as the vortex

passing frequency due to the generation of intense large-scale vortical motions.

초 록

마하수 1.0~1.2 범위의 초음속 제트에서 발생되는 축대칭 스크리치 톤 소음의 모드 전

이 현상이 수치적으로 분석되었다. 이를 위해 k-e 난류모델을 가진 축대칭 Navier-Stokes

방정식이 사용되었으며 수치기법으로서 공간에 대해 소산관계보존기법과 시간에 대해 최

적화된 4단계 시간 적분법이 사용되었다. 특히 낮은 마하수에서 발생하는 축대칭 A1 모

드의 경우, 비선형성에 기인한 부가적인 음향파 발생을 확인하였으며, 강한 와류의 발생

으로 인해 스크리치 소음 주파수는 와류 통과 주파수와 일치함을 알게 되었다.
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Ⅰ. 서 론

불완전하게 팽창된 초음속 제트는 특정한 조

건에서 특정 주파수의 스크리치 톤 (screech

tone)을 발생하게 된다. 큰 규모의 난류구조 또는

노즐 입구에서 형성되기 시작하는 불안정파

(instability wave)와 제트에서 준 주기적인 충격

파 구조(quasi-periodic shock cell structure) 사

이의 간섭에 의한 교란파는 유동의 전/후 방향

으로 전파해 가게 되고 노즐 출구에서 불안정파

를 더욱 가진하게 되며 마침내 음향파 피드백 구

조(acoustic feedback loop)를 만들게 되며, 노즐

출구로부터 세 번째 혹은 네 번째 충격파 셀 위

치에서 강한 특정주파수의 스크리치 소음을 발생

하게 된다. 이러한 현상은 Powell [1]에 의해 처
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음으로 발견된 이후로, 초음속 제트 스크리치에

대한 많은 수치적, 실험적 연구가 진행되어 왔다

[2-7]. 현재까지, 스크리치 소음의 주파수를 예측

하기 위한 경험식들이 도출되어 왔지만 [4-5], 복

잡한 피드백 구조로 인해 스크리치 소음을 정확

히 예측하는 것은 여전히 중요한 과제이다. 특히,

지금까지의 연구들은 와류의 움직임과 비정상 충

격파 거동과의 관계 및 그로 인한 스크리치 모드

의 전이(mode transition)에 대한 메카니즘에 대

해서는 고찰하지 않았다.

그러므로, 본 연구의 목적은 축대칭 스크리치

모드를 생성하는 낮은 초음속 마하수(M=1.0~1.2)

에 대해서 모드 전이현상이 발생함을 살펴보고,

전단류내의 와류의 움직임과 비정상 충격파의

움직임 사이의 관계를 살펴봄으로써 스크리치

모드의 전이현상을 수치적으로 분석하는 것이

다.

제 2장에서는 본 연구에서 사용된 지배 방정

식이 언급된다. 제 3장에서는 수치기법, 사용된

격자 구조, 경계 조건 및 기타 수치적 방법들이

설명된다. 제 4장에서는 스크리치 소음의 수치결

과를 실험결과와 비교하였고, 비정상 충격파의

움직임과 큰 규모의 와류의 움직임과의 간섭으로

인한 스크리치 모드의 전이현상이 분석되었으며,

비선형 효과로 인한 스크리치 음의 전파특성을

살펴보았다. 마지막으로 제 5장에서는 결론을 언

급한다.

Ⅱ. 지배 방정식

스크리치 소음의 계산을 위해  난류모델

을 사용한 축대칭 비정상 URANS (Unsteady

Reynolds Averaged Navier-Stokes) 방정식이 사

용되었다. 제트 유동에서 혼합층(mixing layer)의

확산을 정확하게 예측하기 위해   난류모델

이 사용되었다[8]. 무차원화된 URANS 및 난류모

델 방정식은 다음과 같이 표현된다.

0
~

=
¶

¶
+

¶
¶

j

j

x
u

t
rr

)()~~(
~

ij
ji

ji
j

i

xx
puu

xt
u

trr
r

¶
¶

-
¶
¶

-=
¶
¶

+
¶

¶

÷
÷
ø

ö
ç
ç
è

æ

¶
¶

¶
¶

+÷
÷
ø

ö
ç
ç
è

æ

¶
¶

¶
¶

-
+

¶
¶

-
¶
¶

-=
¶
¶

+
¶
¶

j
t

jkj
t

j

iji
j

j
j

j
j

x
k

xx
T

x

u
x

up
x

uE
xt

E

nr
s

nr
g

trrr

1~

)1Pr(
1

)~()~()~(

÷
÷
ø

ö
ç
ç
è

æ

¶
¶

¶
¶

+-
¶
¶

-

=
¶
¶

+
¶
¶

j
t

jkj

i
ij

j
j

x
k

xx
u

uk
xt

k

nr
s

ertr

rr

1~

)~(

÷
÷
ø

ö
ç
ç
è

æ

¶
¶

¶
¶

+
+

-
¶
¶

+
-

=
¶
¶

+
¶
¶

j
t

jj

i
ij

j
j

xxkk
C

x
u

kk
C

u
xt

enr
s

ertre

erer

e
ee

1~

)~(

0

2

2
0

1

kuuTE ii ++
-

= ~~
2
1

)1(

~

gg ,
Tp ~rg =

÷
÷
ø

ö
ç
ç
è

æ

¶
¶

-
¶

¶
+

¶
¶

-= ij
k

k

i

j

j

i
tijij x

u
x
u

x
u

k dndt
~

3
2~~

3
2

Da
kCt

¥

+
+

=
n

ee
n m

0

2

여기서, bar는 레이놀즈 평균(Reynolds

average)을 tilde는 파브레 평균(Favre average)을

나타낸다. 본 연구에서, 무차원 변수로서 길이에

대해 노즐 출구 직경 D, 속도는 음속 ¥a , 밀도

는 ¥r , 압력은
2
¥¥ar , 온도는 ¥T 가 사용되었으

며 k , e 와 tn 에 대해서는 각각
2
¥a , Da /3

¥ , Da¥
이 사용되었다. 여기서 하첨자는 일반대기조건

(ambient air condition)을 의미한다. g 는 비열비

를 나타내며 n 는 Sutherland formula에 의해 계

산되는 molecular kinematic viscosity를 나타낸

다.
6

0 10-=k 과
4

0 10-=e 는 영으로 나누어지는 것을

막기 위해 사용된다.   난류모델에서 사용되

는 상수값들은 다음과 같다[8].

0874.0=mC
,

4.11 =eC ,
02.22 =eC ,

324.0=ks
,

377.0=es
,

422.0Pr =
,

6107.1/ -
¥ ´=Dan

혼합층은 노즐출구에서는 매우 얇은 것으로

가정되기 때문에 k와 e 은 초기조건으로 노즐출

구에서는
6

0 10-=k 과
4

0 10-=e 으로 주어지며 제트

유동 외부에서는 영으로 주어진다.

Ⅲ. 수치적 방법

3.1 수치기법

본 연구에서는 유한차분기법으로서 4차의 공

간 정확도를 가진 소산관계보존기법 (dispersion-

(1)

(2)

(3)

(4)

(5)

(6)

(7)

(8)
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relation-preserving, DRP) 이 사용되었다[9]. DRP

수치기법은 유한차분식을 주파수 공간에서 본래

의 편미분 방정식에 대해 최적화한 유한중앙차분

기법으로써, 일차 편미분식을 일곱점(7-point

stencil)으로 중간 차분하여 4차 정확도까지 얻을

수 있으며, 다음과 같이 차분된다.


 


≃∆

 
  



  (9)

여기서, 는 임의의 함수를, 하첨자 는 격자

위치를 나타내며, 계수 는 주파수 공간에서 유

효주파수까지 소산관계(dispersion relation)를 잘

만족하도록 결정된 상수값이다. 시간 적분법으로

서 4단계 외재적 Adams-Bashforth 방법이 사용

되었으며, 다음과 같이 표현된다.

    ≃  ∆
  



 
  

(10)

여기서, 상첨자는 시간간격을 나타내며, 계수 
는 Taylor 급수 전개와 주파수영역에서의 최적화

방법을 통해 결정된 상수이며, 각각의 계수들은

참고문헌에서 찾아볼 수 있다[9].

수치적 안정을 위해 2 종류의 감쇄항이 첨가

되었다. 그 중 하나는 고주파의 원치 않는 주파

수를 제거하기 위한 인공 선별 감쇄항(artificial

selective damping)이며 다른 하나는 충격파 해

석능력을 향상시키기 위한 격자조절 감쇄항

(variable stencil selective damping)이다[10]. 이

러한 감쇄항들은 이산화된 유한 차분 방정식에

더해진다. 자세한 설명은 본 저자의 논문을 참고

하길 바란다[11]. 본 연구에서 사용된 시간 간격

은
4105.2 -´ 이다.

3.2 경계조건

노즐 벽면에서는 Tam and Dong [12]의 가상

점 방법(ghost point method)이 사용되었다. 축

소노즐에서의 노즐 출구 조건은 등엔트로피 유동

조건에 근거하여 다음과 같이 주어진다.
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여기서 jM 는 완전 팽창된(fully expanded) 제

Table 1. Grid sizes and dimensions

Block 1 Block 2 Block 3 Block 4 Block 5

grid size D/80 D/40 D/20 D/10 D/5

× ×  ×  ×  ×  × 

Fig. 1. Computation domain in the x-r plane

트 마하수를, rT 은 탱크 내의 온도 또는 제트의

전 온도(total temperature)를, dM 는 노즐 설계

마하수(nozzle design Mach number )를 나타낸

다. 축소노즐에서 가열되지 않은 제트(cold jet)의

경우로서 1=rT 과 1=dM 이 사용되었다. 하첨자 'e'

는 노즐 출구에서의 상태를 의미한다. 대기와 유

동간의 불연속을 피하기 위해 유동 변수들은 6개

의 격자 길이를 가지는 가우스 분포를 가지도록

하였다[11,14].

x축을 따라서 축대칭 경계조건이 사용되었으

며 외부 경계조건으로서 방사경계조건이, 유동이

흘러나가는 하류방향에서는 비선형 유출류 경계

조건이 사용되었다[9]. 하류방향에서 흘러 나가는

유동의 반사를 최소화하기 위해 50개의 격자간격

을 가진 sponge zone을 고려하였다[13]. 특히 x

축 상에서의 특이점(singularity) 문제를 해결하기

위해 x축 상의 값들은 반경방향에 대한 유동값들

로부터 내삽된다.

3.3 계산영역

Fig. 1은 본 연구에서 사용된 계산영역을 나타

낸다. 계산 효율을 높이기 위해 격자 크기가 각

각 다른 5개의 블록을 사용하였다. 관의 길이는

L/D=3이며 노즐의 두께는 t/D=0.6 로 가정하였

다. Table 1은 각 블록에서 사용된 격자수와 격자

의 크기를 나타낸다. 격자 크기가 다른 블록 사

이에서의 공간 미분값을 계산하기 위해 다중격자

기법 (multi-mesh method)이 사용되었다[11,14].

Ⅳ. 수치결과 및 검토

4.1 유동장 및 충격파 셀 구조

Fig. 2는 마하수 Mj=1.2인 제트의 경우, 중심축

을 따라 시간 평균된 압력분포를 실험값과 비교

(11)

(12)
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Fig. 2. Comparison between computed

time-averaged pressure distribution

and experimental data by Norum

and Brown[15] of a Mj=1.20 cold jet

along the centerline: ━, numerical

simulation, and □, experiment

한 것이며[15], 충격파 구조가 실험치와 잘 일치함

을 알 수 있다. 충격파 셀 구조는 스크리치 피드

백 구조에서 가장 중요한 성분중의 하나로서, 충

격파를 정확히 계산하는 것은 매우 중요하다. 스

크리치 소음은 주로 노즐 출구로부터 3내지 4번째

충격파 주위에서 발생하는 것으로 알려져 있다.

그림에서 살펴보면 두 결과에 약간의 차이는 발생

하지만, 노즐출구로부터 4번째까지의 충격파 셀

구조의 간격은 거의 일치함을 알 수 있다.

4.2 스크래치 톤의 파장 및 전파특성

낮은 초음속 제트의 마하수에서는 주로 두 개

의 축대칭 제트 스크리치 모드-A1 및 A2-가 발

생하는 것으로 알려져 있다[2-5]. 본 연구에서는

두 종류의 축대칭 스크리치 모두가 발생함을 확

인할 수 있었다. Fig. 3은 초음속 제트의 여러 가

지 마하수에 대한 압력장 분포를 임의의 시간에

대해 살펴보았다. 스크리치 톤은 어떠한 외부의

가진 없이도 유동내에서 피드백 작용에 의해 저

절로 형성됨을 확인할 수 있다. 이 그림에서, 모

든 마하수에 대해서, 제트의 상류 및 하류 방향

으로 전파해 가는 음향파를 확인 할 수 있었다.

특히 Fig. 3(a)-(c)의 상대적으로 낮은 초음속 제

트에 대해서, 축 방향으로 전파하는 음향파 외에

도 연직방향으로 전파하는 음향파가 확인되었으

며 이는 다음에 자세히 언급할 예정이다. 본 계

산에서는 편의상 노즐의 두께 t/D=0.3이 사용되

었다.

(a) (d)

(b) (e)

(c) (f)

Fig. 3. Instantaneous pressure field from the

numerical simulation showing the

generation and propagation of the

screech tone at a cold supersonic

jet: (a) Mj=1.07 (b) Mj=1.10, (c)

Mj=1.13, (d) Mj=1.15, (e) Mj=1.19, (f)

Mj=1.20

Fig. 4. Comparison between the acoustic

wavelengths of the screech-tones

measured by Ponton and Seiner

[16] and the formula for predicting

the screech tone frequency with

respect to the jet Mach number of

Mj by Tam[4] and Massey et al.[5]:

solid line(Massey et al.), dotted

line(Tam), ●(A1) and ■(A2),

numerical simulation, ○(A1) and

□(A2), experiment, ▷(A1) and

◇(A2), Shen and Tam [10]
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Fig. 4는 여러 초음속 마하수에 대한 스크리치

톤의 주기를 나타낸 것이며, 실험값과 비교하였

다. 실선 및 점선은 제트 마하수에 대한 스크리

치 톤 주파수를 예측하기 위한 공식을 나타낸 것

이다[4-5]. 계산을 통해 구해진 두 개의 축대칭

모드(A1, A2)의 주기가 실험치와 비교적 잘 일치

함을 알 수 있다. 특히 주기가 어떤 특정 임계점

에 도달했을 때, 주기에서 갑작스런 전이가 발생

함을 확인 할 수 있다.

4.3 충격파의 비정상 거동

충격파의 비정상 거동은 스크리치의 생성과

상당히 밀접한 관련이 있다. 불안정파의 성장은

스크리치 피드백 루프의 시작에 필요한 첫 번째

단계이다.

제트 혼합층이 아주 얇은 노즐 출구근처에서

생성된 음향 교란과 수용과정 (receptivity

process)에 의해 발생된 외부교란은 불안정파를

가진하기 시작한다. 가진된 불안정파는 하류로

전파해감에 따라 급격히 성장하기 시작한다. 지

수적으로 성장하는 불안정파는 충격파 셀 구조를

만나게 되고 상호간의 간섭으로 인해 충격파의

움직임을 유도한다. 그래서, 충격파는 스크리치

사이클 동안 더 이상 정지해 있지 않게 된다.

Fig. 5와 6은 마하수 Mj=1.07 및 Mj=1.19의 경

우에 대해, r/D=0.375와 r/D=0.50에서 스크리치

주기 동안 축 방향에 따른 마하수 변화를 나타낸

것이다. 이 두 경우에서 크게 두 가지 중요한 차

이점이 확인된다. 그 중 하나는 낮은 마하수

(Mj=1.07)에서 상당한 규모의 충격파의 변동이

관찰된다는 것이다. Fig. 5에서, r/D=0.375및

r/D=0.50의 위치에서 세 번째와 네 번째 충격파

의 크기 변화는 각각 0.19 과 0.195로 관찰된다.

이와는 대조적으로, Mj=1.19에서는(Fig. 6) 각각

의 변화가 0.08 과 0.05로 관찰된다. 이것은 낮은

(a) (b)

Fig. 5. Mach number variation in the jet of

a Mj=1.07 during a screech cycle at

(a) r/D=0.375, (b) r/D=0.50

(a) (b)

Fig. 6. Mach number variation in the jet of

a Mj=1.19 during a screech cycle

at (a) r/D=0.375, (b) r/D=0.50

초음속의 경우에서 충격파 셀 구조와 전단류 또

는 불안정파 사이에 강한 상호작용이 일어나고

있음을 의미한다.

낮은 초음속 마하수는 제트와 외부와의 작은

압력차이로 인해, 약한 충격파 구조를 만들게 된

다. 더구나, 상대적으로 느린 유체의 거동으로 인

해 얇은 전단층 내에서 불안정파가 쉽게 성장할

수 있다. 이것은 결국 전단층 내에서 큰 규모의

와류 구조를 가능하게 한다. 그래서 큰 규모의

강한 와류 구조가 Mj=1.07의 경우에서 생성된다.

이처럼 Mj=1.07에서는 약한 충격파 셀 구조와

강한 와류 구조의 상호작용으로 인해 충격파 크

기의 큰 변화량이 발생하게 된다.

두 경우에 있어서 또 다른 차이점은, Mj=1.19

에서는 충격파 위치와 셀 사이의 거리가 거의 일

정하게 유지되는 반면, Mj=1.07에서는 시간 적

(a)Mj=1.10

(b)Mj=1.20

Fig. 7. Instantaneous density field(iso-lines).

Vorticity contours are superposed on the

density field: (a) Mj=1.10, (b) Mj=1.20
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분된 유동 구조와 비교해 볼 때, 큰 변화량이 발

생한다는 것이다. Fig. 6에서, 스크리치 톤이 발

생하는 동안 충격파의 위치와 셀 간의 간격이 주

기적으로 진동하고 있으며 그 진동폭은 크지 않

음을 알 수 있다. 그러나, Mj=1.07에서는(Fig. 5)

더 이상 진동폭은 일정하지 않으며 큰 충격파 크

기 변화와 충격파 셀 간격의 변화량을 유도한다.

Fig. 7은 두 가지 마하수에 대한 밀도 및 와도를

나타낸 것이다. Fig. 7(a)를 살펴보면, 전단층 아

래 또는 충격파 구조 내부에서는 변화량이 작은

데 비해, 전단층이 충격파를 지나 하류로 흘러감

에 따라 그 다음에 위치한 충격파와 상호작용을

연이어 일으키게 된다. 특히, 세 번째 충격파의

경우, 하류로 흐르게 되고 네 번째 충격파와 연

속적으로 합쳐지게 된다. 이러한 일련의 과정으

로부터, 충격파 셀 구조는 더 이상 일정하게 유

지되지 않게 되며 비선형성을 띠게 된다. 이러한

비선형성은 충격파와 전단류 사이의 강한 상호작

용을 유도하며, 스크리치 톤의 예측을 더욱 어렵

게 한다. 이것은 스크리치 톤의 주기 또는 주파

수 예측에 영향을 미치게 된다.

4.4 축대칭 스크래치 톤의 모드 전이

Fig. 4에서 알 수 있듯이, 마하수가 어떤 특정

점에 도달했을 때, 음향파의 주기에서 갑작스런

전이(mode transition)가 발생한다. 이러한 전이

가 발생하는 스크리치 주파수 또는 주기와 마하

수의 값은 실험마다 조금씩 차이가 있으며 스크

리치 톤의 경우, 제트의 작동 조건이나 제트 근

방의 반사체의 존재에 민감하기 때문에 전이가

발생하는 조건을 정확히 측정 또는 예측하는 것

은 어려운 일이다. 본 수치적 연구에서는 대략

Mj=1.15 근방에서 A1모드로부터 A2모드로의 모

드 전이가 발생하였다.

Fig. 4에서는 스크리치 모드의 수치해와 실험

값의 비교 외에도 스크리치 톤의 주기와 예측식

과의 비교결과를 나타내었다. 여기서 사용된 예

측식은 Appendix에 언급되었다. 이 그림을 살피

건대, A2모드는 공식에 의해 잘 예측됨에 비해

A1모드는 그렇지 않음을 알 수 있다. 이는 본 예

측식들이 제트에서 와류층(vortex sheet)에서의

교란과 충격파 사이의 약한 상호작용에 의해 발

생하는 음향파를 고려했기 때문이다. 그러나, 본

연구에서도 알 수 있듯이, 스크리치 피드백 과정

은 때때로 강항 비선형성을 유도하며, 초음속 제

트의 작동환경에 매우 민감하다. Fig. 8은

Mj=1.10의 경우, 스크리치의 한 주기 동안 와도

(vorticity)의 변화를 나타낸 것이다. 전단층 내

Fig. 8. Vorticity distribution during a period

of the jet screech tone for Mj=1.10.

Density contours are superposed on

vorticity field

에서 크고 강한 와류 구조가 관찰되며, 혼합층에

서 큰 규모의 와류 굽힘 현상(vortex roll-up)이

발생함을 알 수 있다. 특히, 전단류가 세 번째 충

격파 셀을 통과함에 따라 상당한 크기의 와류의

굽힘 현상이 관찰되며 하류로 흘러감에 따라 세

번째 및 네 번째 충격파 셀과 상호작용을 확인할

수 있다. 와류는 평균적인 흐름속도(convection

velocity, cU )로 하류로 흘러간다. 이 경우에 와류

간 거리( vL )는 스크리치 톤 주파수를 계산하는

간단한 공식으로부터 계산될 수 있다.

  


(13)

여기서 cU 는 불안정파의 흐름 속도, sL 는 충격

파 간격, cM 는 흐름 마하수(convective Mach

number), f 는 기본적인 스크리치 톤 주파수이다.

특히, 관계식 cv ULf =´ 이 축대칭 A1모드를

가지는 낮은 마하수의 제트에서 간단히 성립되

며, 마지막으로 )1( csv MLL += 의 관계가 있음을

확인할 수 있다. 본 수치적 결과로부터, 축대칭

A1모드를 가지는 낮은 초음속 제트 마하수에서,

스크리치 톤의 주파수는 와류 통과 주파수

(vortex passing frequency)와 정확히 일치함을

살펴볼 수 있었다.

축대칭 A2모드의 경우에는 와류 통과 주파수

와 큰 관련이 없었으며, 전통적인 스크리치 톤

주파수분석을 통해 설명될 수 있다. 하류방향으

로 흐르는 hydrodynamic 교란에 의해 걸리는

시간과 상류방향으로 전파해가는 음향교란파의

전파시간의 합은 스크리치 주기와 다음과 같은

관계가 성립한다[1].







  (14)

여기서, 는 스크리치 사이클의 주기, 은
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정수, 는 불안정파의 전파속도, 는 음속, 

은 평균 충격파 셀 구조의 간격, 은 유효음

원영역(effective source region)의 길이를 나타내

며, 일반적으로 실험을 통해   가 사용된다.

이 식은 다음과 같이 간략히 표현될 수 있다.







  (15)

여기서, 는 불안정파의 파장, 는 스크리

치 톤의 파장을 나타내며, 유효음원영역에서 불

안정파와 스크리치 톤의 전체수는 정수값이라는

것을 보여준다.

두 파장 사이에는   의 관계가 있

으므로, 스크리치 톤 주파수는 다음과 같이 간략

히 표현된다.

 


 


(16)

   mod
  mod (17)

이처럼, 스크리치 톤의 주파수는 평균흐름 속

도 또는 마하수와 유효 충격파셀 구조의 간격을

통해 간단히 결정될 수 있으며, A1모드의 경우,

 , A2모드의 경우,  

의 관계가 있음을 알 수 있었다.

4.5 음압 방향성에 대한 비성형성효과

Fig. 9 및 10은 r/D=65에서 각각의 마하수에

따른 음압의 방향성을 나타낸 것이다. 본 그림들

에서, 음향파는 주로 상/하류방향으로의 전파 방

향성을 보이고 있으며 특히 상류 방향으로 강한

지향성을 나타내고 있음을 알 수 있다. 앞에서도

언급하였듯이, Fig. 9에서는 낮은 초음속 제트 마

 

Fig. 9. Directivity of sound pressure for

each Mach number at r/D=65:

Mj=1.07(solid line), Mj=1.10(dashed

line), Mj=1.13(dash-dot line)

Fig. 10. Directivity of sound pressure for each

Mach number at r/D=65: Mj=1.19(solid

line), Mj=1.20(dashed line)

하수에서의 비선형적인 강한 상호작용으로 인해,

축 방향으로부터 90도 연직 방향으로 전파되는

음향파가 추가적으로 관찰 되었다.

Ⅴ. 결 론

본 연구에서는, 1.0~1.20 범위의 낮은 초음속

마하수에서 발생되는 축대칭 초음속 제트 스크리

치 소음의 생성과정을 이해하기 위해, 고차의 수

치적 기법이 사용되었다. 마하수 1.20의 경우에,

계산된 압력분포를 실험결과와 비교함으로써, 본

수치적 기법은 충격파 구조를 잘 모사함을 확인

할 수 있었다. 특히, 축대칭 모드인 A1 및 A2

모드가 수치적으로 생성됨을 확인하였으며, 각

모드의 파장을 실험치와 비교하였을 때 잘 일치

함을 확인하였다. 특히, 수치적 결과로부터 생성

된 모드간에 급격한 전이가 발생함을 알 수 있었

다. 낮은 초음속 제트 마하수에서 충격파의 크기

및 셀 간의 간격에 큰 변동이 발생함을 알 수 있

었으며, 비선형성의 효과로서 축 방향에 수직방

향으로 추가적인 음향파가 발생, 전파됨을 알 수

있었다. A2 모드는 예측식과 잘 일치하는 편이

나, A1 모드는 그렇지 않음을 알 수 있었다. 이

는 낮은 초음속 제트 마하수에서 강한 큰 규모의

와류 구조의 생성과 관계가 있음을 알 수 있었으

며, 이 때 A1 모드의 스크리치 톤 주파수는 정확

히 와류 통과 주파수와 일치함을 알 수 있었다.

추 록

스크리치 톤 주파수에 근거한 strouhal

number는 다음과 같이 주어진다.
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여기서 sf 는 스크리치 톤 주파수, jM 는 완전

팽창된 마하수, dM 는 노즐의 디자인 마하수( 축

소노즐에서는 정확히 1), jD 는 완전 팽창된 제트

지름, dD 는 노즐 출구 직경, oT 는 제트의 전온도

(total temperature), ¥T 는 대기 온도를 나타낸다.
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