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ABSTRACT

Pulse Detonation Engine(PDE) has been investigated as a next generation propulsion

system with the advantages of the higher thermal efficiency by the compression effect and

the wide operation ranges from zero speed at ground. In the present study, an efficient

theoretical PDE performance prediction program was developed for realistic propellants

based on the Endo’s theory combining the Chapman-Jouguet detonation theory and

expansion process of burnt gas in a constant area tube. The program was validated

through the comparison with the experimental data obtained by a ballistic pendulum

measurement. PDE performance analyses were carried out for various hydrocarbon fuels

and oxidizer compositions by changing the mixture equivalence ratio and initial conditions.

Theoretical PDE performance database could be established as a result of the analyses.

초 록

Pulse Detonation Engine (PDE)는 압축 효과에 따른 효율 증가와 정지 상태로부터 높은

초음속구간까지 작동가능하다는 등의 장점으로 인해 차세대 고속추진기관으로 많은 연구

가 진행되고 있다. 본 연구에서는 Chapman-Jouguet 데토네이션 이론과 일정 단면적의 관

내 압축성 기연 가스 팽창과정을 연계한 Endo 이론을 바탕으로 실제 추진제에 대한 효율

적인 PDE 이론 성능 예측 프로그램을 개발하였다. 성능 예측 프로그램은 탄도진자 측정을

통하여 얻은 실험 결과와 비교를 통하여 검증하였다. 이 프로그램을 이용하여 당량비, 초

기압력 및 초기 온도 및 압력에 대한 성능 특성을 살펴보았고 다양한 탄화수소 연료, 산

화제 조성에 대한 성능을 해석하여 PDE 이론 성능 데이터베이스를 구축하였다.
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Ⅰ. 서 론

지난 수십 년간 데토네이션 파를 이용한 추진

기관에 대한 많은 연구가 진행되어 왔으며, 특히

지난 이십 년간 Pulse Detonation Engine(PDE)

은 충격파 압축 효과에 따른 열효율 증가 및 지

상 정지 상태에서부터 높은 초음속 영역에서도

높은 비추력으로 작동가능하다는 장점 때문에,
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미국을 비롯한 여러 나라에서 차세대 고속 추진

기관으로써 연구가 진행되어 왔다[1-5].

PDE는 주기적 작동 특성으로 인하여 기존의

정상상태 가정에 기초한 추력이론을 적용할 수

없기에 이론 성능 예측 방법에 대한 연구도 많이

진행되어 왔다. Heiser와 Pratt[6]은 PDE의 열역

학적 사이클 해석 연구를 처음으로 제시하였으

며, Wu[7]등은 전산유체역학을 활용한 사이클 해

석 및 시스템 성능 연구를 수행하였다.

Wintenberger 등은 1차원 이론 및 전산 유체

해석에 기반 한 이론 성능 모델 연구를 수행하였

으며[8,9], Wintenberger와 Shepherd는 공기 흡입

방식의 PDE 성능 해석으로 확장하였다[10].

Kasahara[11]등은 Endo-Fujiwara 이론[12]을 이용

한 간단한 PDE 이론 성능 모델을 탄도진자

(ballistic pendulum) 실험 결과와 비교하였다. 이

후, Endo는 기연가스의 팽창과정에 대한 이론

해석을 통한 정교한 PDE 성능 해석 모델을 제시

하였으며[13], 또한 부분 충진(partial fill) 효과를

고려한 모델로 성능 해석 모델을 보완하였다[14].

본 연구에서는 여러 성능 해석 모델 중 가장

간단하면서도 정교한 이론 성능 해석 모델로 여

겨지는 Endo 이론을 NASA CEA[15] 코드와 접

목하여 실제 추진제에 대한 PDE 성능 예측 프로

그램을 개발하였다. 개발된 프로그램은 CEA 코

드를 통해 추출한 데토네이션 특성을 조건으로

데토네이션 후방의 팽창파를 Endo 이론으로 계

산하여 최종적으로 PDE의 추력 및 비추력 등 성

능지표를 추출할 수 있도록 하였다. 프로그램의

정확도는 Kasahara 연구 팀에서 수행된 실제 탄

도 진자 실험 결과와 비교함으로서 검증하였다

[11]. 이 프로그램을 사용하여 다양한 탄화수소

연료/산화제 조합에 대하여 초기압력, 온도 및

당량비를 변화시키며 해석을 수행함으로써 PDE

의 이론 성능 데이터베이스를 구축하였다.

Ⅱ. PDE 추진 성능 예측 방법

2.1 PDE 작동과정 및 추진 성능

일반적인 형태의 PDE의 구동은 Fig. 1과 같이

①연료 및 산화제 주입, ②점화, ③충격파 생성

및 데토네이션 파의 전이, ④팽창파의 전이, ⑤배

출 (blow down) 및 퍼지가스 공급의 5가지 순차

적 과정의 반복으로 진행된다.

끝 부분이 막혀있는 일전 단면적의 원통형

PDE에서 추력은 막힌 관 끝(headend)의 압력변

화에 의해 얻어진다. 이러한 압력변화는 한 주기

Fig. 1. PDE's operation sequence

Fig. 2. Pressure-time variation in PDE

동안 Fig. 2와 같이 표시되며, ①Von Neumann

spike, ②C-J 데토네이션 ③팽창파로 인한 압력

감소구간으로 구분할 수 있다.

데토네이션이 발생하는 I 구간에서는 충격파가

생성되어 headend 압력 가 가장 높은 Von

Neumann spike가 발생하며, 이후 혼합물의 반

응 속도에 의하여 지배받는 ZND (Zel'dovich-

Neumann-Döring)구조를 가지지만, 이 구간은 매

우 짧기 때문에, PDE 성능에 크게 영향을 미치

지는 않는다. 따라서 전체적인 PDE의 추진성능

을 예측하고자 Von Neumann spike 및 ZND 구

조는 고려하지 않았으며 데토네이션 후방

Chapman-Jouguet(CJ) 조건의 화학평형만을 고려

하였다.

데토네이션 파의 전이구간인 II 구간은 CJ 데

토네이션 구간으로 실제 충격량의 80%이상이 생

성되는 구간으로써, 정확한 성능 예측을 위해서

는 팽창파의 headend 도달 시간을 예측하는 것

이 중요하다. 마지막으로 III구간에서는 기연 가
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스의 팽창파 전이로 인하여 가 점차 감소한

다. 이 구간의 정확한 예측은 간단히 예측하기

곤란하여 전산 유체 해석에 의존하는 경우가 많

았는데, Endo 등은 기연가스의 팽창과정에 대한

정교한 이론 연구를 통하여 이론 성능 해석 모델

을 제시하였다[13].

일반적인 정상상태 작동 추진기관은 배출 및

흡입 유량의 운동량과 압력 차이를 이용하여 추

력을 예측하지만 측정하는 것이 일반적이지만,

비정상(unsteady) 작동에 의하여 추력을 얻는

PDE에서는 정상상태 이론을 적용할 수 없으며,

추진기관 각 부분에 작용하는 압력을 시간 적분

하여 추력을 구하여야 한다. 일반적으로 일정 단

면적의 관으로 이루어진 PDE에서는 비교적 간단

히 headend 압력을 다음 식과 같이 시간 적분하

는 것으로 같이 충격량, 비추력 및 추력 예측이

가능하다[14].

  




 (1)

     (2)

  


    ⋅ (3)

연속작동 PDE에서는 다음 사이클을 준비하면

서 부분 충진 효과 등을 고려해야 하지만, 본 연

구에서는 각 사이클이 동일하게 작동한다는 가정

하에 가장 기초적인 PDE의 단발 추진성능에 대

한 분석을 수행하였다.

2.2 간단한 성능예측 방법

간단한 성능예측 방법은 Endo-Fujiwara 이론

을[12] 이용하여 C-J 데토네이션 상태에서의 시

간에 따른 압력변화를 단순화하여 나타낸 성능

예측 방법으로써, Fig. 3에서와 같이 , , ,

 값을 이용한 세 가지 상태만을 사용하여

압력변화를 표현한다. 따라서 팽창파와 같은 부

분은 고려하지 않고. 에서 까지 선형적 압력

강하로 모델링한다.

간단한 성능예측 압력 강하 구간을 CJ구간에

서 계산된 압력부터 외부조건에 이르는 압력까지

선형적으로 모델링함으로서 실제 보다 다소 높게

계산된다는 단점을 지니고 있다.

2.3 Endo 성능 예측 방법

Endo 성능 예측 방법은 CJ이론에 따른 마하수

와 기연가스의 비열비인 값을 기반으로 하여

일정 압력 유지구간 및 팽창파에 의한 압력 강하

Fig. 3. Headend pressure profile of a PDE

using a simplified theory[12]

Fig. 4. Headend pressure profile of a PDE

using Endo’s theory[13]

를 상당히 정확하게 고려하였으며, Fig. 4와 같이

압력변화 곡선으로 표시할 수 있다[9]. Endo 등

의 성능 예측 방법에 대한 자세한 내용은 참고

문헌[13]에 잘 정리되어 있으며, 본 논문에서 간

단히 요약하면 다음과 같다.

일정 압력 구간의 headend 압력 는 음속인

CJ 압력이 Taylor 팽창파에 의하여 정체 조건까

지 감속되는 과정에서 구해지며 초기압력과의 압

력 비, 이 다음식과 같이 계산된다.

 


 




 


 



 

 

 

(4)

한편, 일정 압력 지속 시간 는 출구의 팽창파가

CJ 조건을 시작으로 Taylor 파를 통과하여 headend

에 도달하는 시간으로 다음과 같이 요약된다.
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      (5)

여기서, 는 Taylor 팽창파와 출구 팽창파가 만

나는 시간이고, 는 일정 압력 지속 구간 길이

이다. 데토네이션 파 출구 도달 시간, 와 계수

는 다음과 같다.

  (6)

  


 


 



 

  

(7)

여기서 는 데토네이션 속도이고 는 입

구유동의 음속으로 무차원화한 데토네이션 마하

수이다. 출구 팽창파가 headend에 도달한 이후

에는 은 에서 점차 대기압력 까지 감소

한다. 이 과정은 기체의 비열비에 따라 각기 다

른 거동을 보이는데, Endo 등은[13] 단원자 분자

기체로부터, 2, 3, 4, 6 및 10원자 분자상태일 때

의 비열비 및 압력비에 따른 이상적인 압력 변화

함수, 을 다항식의 형태로 구하였다. 기연 가

스의 비열비를 아는 경우 실제 압력 변화 함수

′은 으로부터 보간법을 이용하여 구한다. 본

연구에서 비열비는 CEA 해석으로 얻어진 CJ 조

건의 비열비를 이용하였다. 이상의 과정을 를

까지 감소할 때 까지 시간을 증가시키며 반복

한다. 이때 이 까지 감소하는 시간 는 다

음과 같이 얻어진다.

     ′     (8)

여기서 는 다음과 같다.

  


 




(9)

2.4 성능 예측 프로그램

PDE 성능 예측 프로그램은 Fig. 5와 같은 순

서로 진행된다. 프로그램은 연료, 산화제, 초기압

력, 초기 온도 4가지의 변수를 초기변수로 설정

하였고, 입력된 값을 NASA CEA코드의 CJ 데토

네이션 해석 부프로그램을 통하여 PDE 성능 예

측방법 계산에 필요한 미연가스와 기연가스의 비

열비,   , 기연가스의 평균분자량, 

 등의 CJ 데토네이션 특성을 계산한다.

CJ 데토네이션 결과를 이용하여 압력 파형 계

산에 필요한 주요 변수들을 계산하고, 이를 이용

하여 압력 파형을 결정한다. 얻어진 압력 파형을

Fig. 5. Flow chart of PDE performance code

시간 적분하여 PDE의 충격량 및 비추력 등의 추

진 성능을 구한다. 이상의 과정을 당량비 0.1부터

3.0까지 0.1 간격으로 증가시키며 추진 성능을 구

하여 성능 변화를 구하였다.

2.5 성능 예측 프로그램 정확도 분석

PDE 데이터베이스 구축에 앞서 성능예측 프로

그램에 대한 검증을 위하여 PDE 성능을 가장 정

확하게 계측할 수 있는 탄도진자 실험측정 결과

와 해석 결과와의 비교 검증을 수행하였다[11].

Figure 6과 Fig. 7은 각각 1 bar, 298.15 K에서

당량비 1.0일 때 산소-에틸렌을 사용한 실제 실

험값과 성능 예측 프로그램을 사용하여 나온 값

들을 비교한 그래프이다. 전반적으로 간단한 성

능 예측 방법에서는 일정 압력 지속 시간 를

너무 긴 값을 이용하여 오차가 크게 발생하는 것

으로 보인다. 반면, Endo 방법의 압력 분포는 실

험 측정 결과와 매우 유사한 경향을 나타내며 다

소 크게 예측하고 있다. 이는 PDE 관 내벽을 통

한 열전달 및 마찰에 의한 에너지 손실에 기인하

는 것으로 여겨진다[11].

한편, 충격량 및 비추력 계산 결과 값을 나타

내는 Fig. 7의 그래프에서 Endo 이론은 실험 결

과에 비하여 5% 가량 작게 나오는 것을 확인할

수 있다. 실험 결과에 비하여 대체로 높게 예측

되는 압력 변화에도 불구하고 낮은 성능을 보이

는 이유는, 추진 성능 이론에서 무시한 von

Neumann spike 부분에서의 압력 증가 때문으로

여겨진다. 결과적으로 이상의 두 가지 요인이 보
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Fig. 6. Comparison of pressure history

between theories and experiment

(C2H4/O2, T1=295.15 K, P1=1 bar, Φ=1.0)

Fig. 7. Comparison of I and Isp between

theories and experiment (C2H4/O2,

T1=295.15 K, P1=1 bar, Φ=1.0)

완되어 실험 결과에 매우 근접한 결과를 보이는

것을 확인 할 수 있었으며, 해석에 이상의 요인

을 고려하는 경우 더욱 정밀한 예측이 가능할 것

으로 여겨지지만 이론의 복잡성을 고려할 때 현

재 수준의 예측 결과는 실용적으로 충분한 정확

도를 가지는 것으로 여겨진다.

Ⅲ. PDE 추진 성능

3.1 추진 성능 해석 조건

개발된 성능 해석 프로그램을 이용하여 PDE

연구의 기초 자료로 활용하고자 여러 초기 조건

및 연료/산화제 조합에 대하여 본 연구실에서

실험을 수행중인 내경 5 cm, 길이 1.0 m PDE

를 기준으로 성능해석을 수행하여 정리하였다.

본 연구에서는 CEA 코드에서 이용 가능한 탄화

수소 연료 중, H2, CH4, C2H2, C2H4, Jet-A 및

Oxidant Fuel P (bar) T (K) Φ

O2 H2 0.1 298.15

0.1~3.0

(increment=0.1)

Air CH4 0.3 300

C2H2 1.0 400

C2H4 3.0 500

Jet-A 10. 600

JP-10 30. 700

100.

Table 1. Input variables Table

JP-10 총 6종의 연료에 대하여 각각 공기와 산소

를 산화제로 고려하여 여러 초기 압력, 온도 및

당량비에 대하여 총 15,120개 조건의 성능 결과

를 구하여 정리하였다.

3.2 에틸렌-산소 PDE의 추진 성능

초기 압력, 온도 및 당량비가 PDE 성능에 미

치는 기본적인 영향을 살펴보기 위하여 에틸렌

(C2H4)-산소(O2) PDE에 대한 성능 특성을 살펴보

았다. 에틸렌은 케로신과 같은 일반적인 액체 연

료와 수소-탄소 비가 유사한 가장 가벼운 기체

연료로써 추진기관의 기초 실험에 널리 이용된

다. 이에 따라 본 연구에서는 에틸렌-산소 PDE

의 당량비 및 초기압력, 초기온도에 따른 성능

해석을 수행하였다.

PDE의 성능은 충격량의 80%이상이 일정 압력

구간에서 생성되며, 이 구간의 압력은 초기압력

과 (4)식의 압력비의 곱으로 나타난다. 이 압력비

는 대략 
 에 비례하고 에 반비례하므로

PDE 의 성능은 에 크게 의존함을 알 수 있

다. Fig. 8은 300 K의 여러 압력에서 와 를

당량비의 함수로 나타낸 그림이다.

이 그림에서 가 당량비 2.0 이상의 높은

당량비 조건에서 최고값을 가짐을 알 수 있고,

압력이 높을수록 최고 마하수를 가지는 당량비가

작아짐을 알 수 있다. 이는 가 열량, 분자량

및 의 함수인데, 높은 당량비 조건에서 열량의

변화는 크지 않지만 연료 성분의 분해 및 해리에

의하여 단원자 및 이원자 수소 성분이 많이 발생

하여 비열비가 커지고 평균분자량이 감소하기 때

문으로 여겨진다.

이에 따라 Fig. 9와 같이 PDE 의 비추력은 당

량비가 1.7에서 2.2의 연료 과농 조건에서 최대를

가지며, 이는 정압 연소 로켓과 공통된 특징이다.

한편 PDE의 최대 비추력 당량비는 로켓보다 상

당히 높은 것으로 보이며, 이는 정적 연소 효과

에 의한 생성물의 높은 온도 및 해리에 따라 분

자량 감소 및 비열비 증가 효과가 크기 때문으로
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Fig. 8. CJ detonation Mach number and

burnt gas specific heat ratio for

various initial pressure

Fig. 10. CJ detonation Mach number and

burnt gas specific heat ratio for

various initial temperature

Fig. 9. Specific impulse of PDE with

stoichiometric C2H4/O2 mixture for

various initial pressures

Fig. 11. Specific impulse of PDE with

stoichiometric C2H4/O2 mixture

for various initial temperatures

여겨진다. 그럼에도 불구하고 비추력이 크지 않

은 이유는 출구 및 외부의 압력차가 추력에 미치

는 영향 및 노즐을 이용한 추력 최적화가 이루어

지지 않았기 때문으로 여겨진다. 따라서 초기 압

력과 외부 압력을 동일하게 설정하여야 하는 현

재의 이론 해석 모델을 보완하고, 비정상 작동

상황에 대한 노즐 최적화가 가능하다면 로켓 수

준의 비추력 이상을 기대할 수 있을 것으로 여겨

진다.

여러 압력에 대한 추력 성능 해석에 더불어,

1.0 bar에서 여러 초기 온도에 대한 해석을 수행

하였다. Fig. 10에 나타난 것과 같이 초기 온도가

연소 생성물에 미치는 영향은 크지 않은 것으로

보이며, 높은 초기 온도는 초기 음속을 증가시켜

를 크게 감소시키고, 결과적으로 Fig. 11과

같이 비추력을 감소시키는 것으로 보이지만, 마

하수 감소에 비하여 감소폭이 크지는 않았다.

3.3 추진제에 따른 PDE 성능

추진제 조합에 따른 PDE 성능 특성을 파악하

기 위하여 표준 대기 조건에서 기준 PDE 형상을

대상으로 성능 해석을 수행하였다. Fig. 12는 여

러 연료/산화제 조합에 대한 데토네이션 속도를

정리한 그림이다. 이 그림에서 산소를 추진제로

하는 로켓 모드에서는 수소 연료가 높은 과농 조

건에서 3 km/s 이상의 매우 큰 데토네이션 속도

를 가지며 탄화수소 연료가 당량비 2.0 부근에서

2.5 km/s 내외의 최대 데토네이션 속도를 가짐

을 확인 할 수 있다. 반면 공기를 산화제로 하는

공기흡입 모드의 경우 연료에 따른 경향은 대체

로 유사하지만, 단위 질량 당 발열량이 낮으므로

낮은 데토네이션 속도를 가지며 대체로 탄화수소

연료에서 이론 당량비 조금 큰 과농 조건에서 2

km/s 이하의 최대 속도를 가짐을 알 수 있다.
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Fig. 13. MCJ of various fuel/oxidizer

compositions

Fig. 15. Impulse of various fuel/oxidizer

compositions

Fig. 14.  of various fuel/oxidizer

compositions

Fig. 16. Specific impulse of various

fuel/oxidizer compositions

Figure 13과 14는 연료/산화제 조합에 따른 데

토네이션 마하수, 와 기연 가스의 비열비, 

를 정리한 그림이다. 이 결과에서 의 당량

Fig. 12. Detonation speeds of various

fuel/oxidizer compositions

비에 따른 특성은 데토네이션 속도와 유사하지만

음속이 혼합기체의 분자량에 반비례하므로 수소

연료의 경우 가장 작은 값을 가지고 고분자량 연

료에서는 큰 값을 보인다. 한편 산소를 이용한

경우 비열비는 대체로 이론 당량비 근처의 넓은

범위에서 1.15 이하의 낮은 값은 가지고 당량비

1.5 이상의 과농 조건에서 크게 증가한다. 그러나

공기를 산화제로 하는 경우에는 이론 당량비보다

조금 큰 1.05 정도에서 1.17 정도의 최소 비열비

를 가지며 희박 및 과농 조건에서 단조 증가한

다. 당량비 2.5 이상의 높은 과농 조건에서 비열

비가 급격히 감소하는 결과는 CEA 코드에서 열

역학 데이터 등에 따른 문제점으로 여겨진다.

데토네이션 특성치의 결과로 얻어지는 PDE 의

추진성능인 충격량과 비추력을 Fig. 15와 16에

정리하였다. 충격량은 내경 5 cm, 길이 1 m의

PDE 관에 혼합기체가 1 bar 채워진 조건의 해석

결과이므로 추진제의 총 질량은 각기 다르다. 이
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결과에서 PDE의 충격량은 와 유사한 경향성

을 보이는데, 공기흡입 모드의 경우 당량비 1.1

정도의 과농 조건에서 최대 충격량을 가진다. 한

편 로켓 모드에서는 고 분자량 연료일수록 과농

영역에서 큰 충격량을 보이고, 수소는 희박영역

에서 최대 충격량을 보이는데, 이는 초기 압력 1

bar 조건의 해석 결과이므로 이용된 추진제의 질

량이 각기 다르기 때문으로 여겨진다. Fig. 16은

단위 질량의 추진제가 생성하는 비추력을 정리한

그림이다. 이 그림에서 로켓 모드에서는 모든 추

진제에 대하여 당량비 1.7에서 3.0 사이의 연료

과농 영역에서 최대 비추력을 가지는 것을 알 수

있으며, 분자량이 작은 수소가 최대의 비추력을

나타냄을 확인 할 수 있다. 그러나 공기 흡입 모

드에서는 비행체에 탑재하는 연료만을 대상으로

비추력을 계산하므로 모든 연료가 희박 영역에서

2,000 초 이상의 높은 비추력을 가진다. 특히 수

소의 경우 당량비 0.5 조건에서 6,000 초의 비추

력이 가능함을 확인할 수 있다.

Ⅳ. 결 론

본 연구에서는 CJ 데토네이션 이론과 일정 단

면적의 관내 압축성 기연 가스 팽창과정을 연계

한 Endo 이론을 바탕으로 실제 추진제에 대한

효율적인 PDE 이론 성능 예측 프로그램을 개발

하였다. 성능 예측 프로그램은 탄도진자 측정을

통하여 얻은 실험 결과와 비교를 통하여 정확도

를 검증하였다. 이 프로그램을 이용하여 다양한

탄화수소 연료, 산화제 조성에 대하여 초기압력,

당량비, 초기 온도 및 압력에 변화를 주며 성능

을 해석하였고, 이로부터 PDE 이론 성능 데이터

베이스를 구축할 수 있었다.

해석의 결과 초기 압력, 온도 및 추진제 조성

에 대한 PDE 비추력 특성은 기존의 추진기관에

서 예측할 수 있는 바와 유사한 경향성을 보였

다. 로켓 모드의 경우 정압 연소 로켓과 마찬가

지고 과농 조건에서 최대 비추력을 보였으나, 최

대 비추력 당량비가 2.0 이상의 수준으로 매우

높은 특징을 보였다. 이는 데토네이션의 정적 연

소 효과에 의하여 연소 온도가 매우 높기 때문에

생성물의 해리에 의한 평균 분자량 감소 효과로

여겨진다.

본 연구의 이론 성능 모델에는 출구 배압 효과

및 비정상 팽창과정에 대한 노즐 면적 변화 효과

를 포함할 수 없는 한계가 있으므로 전산 유체

해석 등을 통한 모델 보완 및 비정상 팽창 과정

에 대한 노즐 형상 최적화 연구가 수행된다면 정

압연소 추진 기관 이상의 비추력을 기대할 수 있

을 것으로 여겨진다.
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