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ABSTRACT

  A design optimization method is applied for the flow path design of RBCC engine, an important 

factor for the determining the propulsion performance operating at air-breathing mode. A design 

optimization was carried out to maximize the specific impulse of the RBCC engine by using a genetic 

algorithm based on the Kriging model. Results are analyzed using ANOVA and SOM. Design 

conditions of ramjet and scramjet mode are selected as Mach number 4 at 20 km altitude and Mach 

number 7 at 30 km, respectively. The optimized design presents that the specific impulse is increased 

by 7% and 10% on each condition than the baseline design.

       록

  RBCC 엔진의 공기흡입 모드 추진성능을 결정하는 주요 요소인 유로 형상 설계를 하여 최 설계

기법을 용하 다. Kriging 모델 기반의 유 자 알고리즘을 이용하여 RBCC 엔진의 비추력을 최 로

하는 최 화를 수행하 으며, 분산분석법과 자가조직도를 통해 설계결과를 분석하 다. 램제트  스크

램제트의 설계 조건을 각각 고도 20 km, 마하수 4  30 km, 마하수 7 설정하여 최 화를 수행한 결

과, 기본 형상에 비해 각 모드에서 약 7%  10%의 비추력 상승을 얻을 수 있었다.

Key Words: Rocket Based Combined Cycle(RBCC, 로켓기반 복합사이클), Ramjet(램제트), Scramjet

(스크램제트), Genetic Algorithm(유 자 알고리즘), Design Optimization(설계 최 화)
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  : unit vector

 : Cross-section Area

 : enthalpy

 : mach number

  : correlation matrix

  : root mean squared error

  : objective function for optimization

  : correlation parameter vector

 : average of kriging model

  : variance of kriging model

1. 서    론

  고속 비행체와 재사용 발사체의 필요성이  

증가함에 따라 지난 수십 년간 세계 각지에서는 

극 음속 비행체 기술의 연구개발이 진행되어 

왔다. 지난 10여 년 간에는 Hyper-X  X-51A 

등의 비행시험 성공과 과학로켓을 이용한 

HyShot 비행시험 로그램의 성공에 힘입어 극

음속 비행체 개발을 한 다양한 로그램들

이 진행되고 있다. 각국의 연구개발 활동  극

음속 비행시험에 해서는 이 에 소개한 바 

있으므로[1-6], 본 논문에서는 이에 한 상세한 

내용은 생략하기로 한다.

  최근의 극 음속 추진기  연구는 작동 마하

수 제한을 게 받는 이 모드 램제트(DMR, 

Dual Mode Ramjet)나 이 연소 램제트(DCR, 

Dual Combustion Ramjet) 엔진과 더불어 터빈

엔진이나 로켓엔진과 연계하여 마하수  우

주 공간에서도 작동 가능한 터빈기반 복합사이

클(TBCC, Turbine-Based Combined Cycle)  

로켓기반 복합사이클(RBCC, Rocket-Based 

Combined Cycle) 등의 복합사이클 연구로 진행

되고 있다. 복합 추진기  개발을 해서는 램

제트  스크램제트 모드 반에 걸쳐 합한 

형상 설계가 필요하여 흡입구 등에서 최 설계 

연구가 일부 진행되었으나[7-11], 유로 반에 

걸친 최 설계 연구는 다소 부족한 상황이다.

  본 연구에서는 공기흡입 모드(램제트  스크

Fig. 1 Schematic diagram of RBCC engine.

램제트 모드)에서 최  비추력을 갖는 RBCC 엔

진의 형상을 도출하기 하여, 공기역학 분야에

서 개발된 유 자 알고리즘(GA, Genetic 

Algorithm) 기반의 최신 최 설계기법을 용하

다. 본 연구의 유 자 알고리즘은 Kriging 모

델 기반하여 1차원 유동에 한 지배방정식을 

통해 결과를 획득하 으며, 분산분석법

(ANOVA, Analysis of Variance)과 자가조직도

(SOM, Self-Organization Map)를 이용하여 정량

, 정성  데이터 분석을 수행하 다[12-16].

2. 해석  설계 방법

  본 논문에서는 기존의 설계기법을 RBCC 엔

진에 용하여 각 설계변수의 향을 알아보고

자 한다. 본 연구에서 사용된 Kriging 모델 활

용 설계기법은 Jones[15]에 의해, 설계 후 데이

터 분석 방법은 Jeong[16]에 의해 제안되었다. 

RBCC 엔진 유로형상 설계의 경우 충격 에 의

한 비선형 인 특성이 있어, 이 때 정확도 확보

뿐만 아니라 분산분석법을 통한 설계변수 분석

까지 가능하기에 본 설계기법을 용하 다.

2.1 추진기  성능 해석 방법

  RBCC 엔진의 램제트와 스크램제트 모드에서 

성능을 해석하기 해 축방향의 변화만 고려되

는 1차원으로 가정하 다. Fig. 1과 같이 엔진

을 부분 으로 구성하여 주어진 고도  속도에 

따른 각 지 에서의 압력, 온도, 속도 등을 도출

하고, 이를 통해 엔진 성능을 나타내는 비추력, 

추력을 계산한다.

  Eq. 1-3과 같은 일반 지배방정식에서, 외력이 

없고 단열인 정상 1차원 압축성 유동을 가정하
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고 Fig. 1에서의 분할한 엔진 역을 고려하여 

연속, 운동량, 에 지 방정식을 표 하면 Eq. 

4-6과 같이 나타낼 수 있다.
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  엔진 내부의 공기는 이상기체로 가정하 다. 

그러므로 연료가 포함된 혼합기체의 경우 각 기

체의 분자량을 고려하여 Eq. 7과 같이 이상기체 

방정식으로 도를 비롯한 물성치를 계산한다. 

연소실에서 추가되는 연료를 고려하면 분자량을 

Eq. 8과 같이 나타낼 수 있다.
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  유체가 화학  동결 상태라고 가정할 때 에

지 보존방정식의 정엔탈피는 Eq. 9와 같이 온도

와 유체 구성물의 질량의 함수로 정의하고, 평

형상태일 때는 Eq. 10과 같이 압력을 추가하여 

정엔탈피를 고려한다.

Fig. 2 Oblique shock on forebody of engine.

Fig. 3 Schematic diagram of combustor.
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           (10)

  RBCC 엔진의 면부는 Fig. 2와 같이 2차원 

기형으로 간주하여 해석한다. 이때 발생하는 

경사충격 의 각도는 Eq. 11과 같이 계산하고, 

이를 이용하여 경사충격 에 의한 압력 변화를 

Eq. 12와 같이 계산한다.
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(12)

  연소실은 연료에 의한 질량 유입, 열 유입, 마

찰, 연소실 내 면  변화의 효과를 고려하기 

해 Fig. 3과 Eq. 13과 같은 1차원 연소실 모델

을 용하 다.
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2.2 최 설계기법 : Kriging 모델 기반 유 자 알고리즘

  최 설계기법은 크게 구배기반 기법과 비구배

기반 기법으로 분류할 수 있다. 구배기반 기법

은 탐색시작 에서 최  도출까지의 소요시간

이 짧지만, 국소 최 에 빠지기 쉽고 다목

함수 설계의 경우 가 치를 도입하는 등 우회

인 방법을 사용해야 한다. 반면 비구배기반 기

법은 직 설계 역의 모든 을 탐색하기 때문

에 최  도출까지 소요시간은 길지만, 역 

최 을 획득할 수 있다.

  비구배기반 기법의 표 인 방법으로 유 자 

알고리즘법이 있는데, 이는 자연선택설을 수치

알고리즘으로 구 한 것이다. 설계 역 내의 설

계 을 개체로 간주하고 각 개체별로 교차, 변

이, 선택 과정을 거쳐 세 별로 진화한다. 많은 

세 를 진화하며 가장 합한, 가장 목 함수에 

가까운 개체만 살아남게 된다. 유 자알고리즘

의 이러한 특징은 비선형, 다분야, 비연속 인 

특성을 가지고 있는 항공역학  설계 문제에서 

강인함과 신뢰성을 보여 다. 유 자 알고리즘

의  다른 장 은 한 개의 탐색 을 사용하지 

않고 여러 개의  개체 체를 동시에 탐색한

다. 이것이 유 자 알고리즘을 다목  설계 문

제에서 더욱 신뢰도 있는 방법으로 만든다.

  앞서 언 한 바와 같이 유 자 알고리즘은 여

러 개의 개체를 탐색하기 때문에 해석모델의 계

산시간소요가 클수록 체 설계시간은 기하 수

으로 증가한다. 이를 효율 으로 보완하기 

하여 본 연구에서는 Kriging 모델을 이용하

다. Kriging 모델은 근사모델기법 의 하나로

서, 이미 계산된 샘 을 이용하여 알지 못하

는 에서의 분포를 찾아내는 기법이다. 근사화

하고자 하는 상함수를 라 하면 Eq. 14와 

같이 표 된다고 간주한다.

    (14)

  여기서 는 차원의 벡터이고, 는 역상

수, 는 역  모델에서 국지  편향을 나

타낸다. 이 모델에서 알지 못하는 에서 국지

 편향은 통계  차로 표 된다. 샘 은 

통계  차의 경향을 측하기 한 상 함수

로 Gaussian 난수 함수를 사용해서 보간된다. 



와 


사이의 상 계는 


와 


사이

의 거리의 상 계랑 강하게 연결되어 있다. 

Kriging 모델에서는 유클리안 거리 신 Eq. 15

와 같이 거리에 한 가 치를 부여한다.
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  여기서  ≤  ≤ ∞는 상 계수벡터 의 

번째 요소이다. 가 된 거리와 Gaussian 난수 

함수를 이용하여, 상 계수는 Eq. 16과 같이 정

의된다. 정의된 상 계수를 용하면 Kriging 

모델에 의한 측함수는 Eq. 17과 같이 나타낼 

수 있다. 여기서 는 의 측치고, 은 






로 구성된 매트릭스 × 이다. 

벡터 은 Eq. 18과 같이 표 되는 번째 요소

다. 그리고     이다.
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  Kriging 모델을 만들기 해 측되어야 하는 
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라메터는 이다. 이 라메터는 Eq. 19로 표

되는 유사함수를 최 화시키는 값으로 측된

다. 은 차 단 벡터이다. 유사함수를 최 화 

시키는 것은 차 비제약 비선형 최 문제와 같

다. 이 연구에서는 이것을 풀기 해 유 자 알

고리즘을 용하 다. 측치의 정확도는 샘

과의 거리에 의해 크게 좌우된다. 직 으로 

말해서, 샘 에 가까운  일수록 정확한 

측치를 가지며, Eq. 20으로 표 할 수 있다.

Ln  


  




 


 






 ′

  
(19)

 





′

 ′
 

 

  


 (20)

  여기서, 는 측치의 평균제곱오차이고, 

이것이 부정확도를 나타내는 척도가 된다. 그리

고 제곱근평균제곱오차(RSME, Root Mean 

Squared Error)는    이 된다. 평균제곱

오차와 분산( )은 Kriging 모델의 신뢰도를 검

증하는 교차검증법에 사용되고, 한 각 설계변

수의 목 함수에 한 향력을 별할 수 있는 

분산분석에도 활용된다.

  Kriging 모델을 기반으로 한 유 자 알고리즘 

방법의 흐름도는 Fig. 4와 같고, 수행 차는 아

래와 같다.

 1) 기 샘 을 'Improved Distributed 

    Hypercube Sampling'으로 선택[14]

 2) 샘 에 해서 해석도구를 이용해 결과값 

획득

 3) 샘 을 이용하여 Kriging 모델 구축

 4) GA의 시작: 기 집단해 선택과 Kriging 모

델을 이용한 각 객체의 합성 평가

 5) 부모해 선택

 6) 교차와 변이

 7) Kriging 모델을 이용한 새로운 세 의 합

성 평가

 8) 100세 까지 진화되지 않았다면 5번 과정부

터 반복

2.3 Kriging 모델 이용 분산분석법(Analysis of Variance)

  본 연구에서 데이터마이닝 도구를 사용하여 

설계결과를 정량 , 정성 으로 분석하 다. 

Kriging 모델은 통계  기법을 이용하여 근사함

수를 구축하 기 때문에, 평균과 분산을 이용하

여 각 설계변수에 한 목 함수의 향력을 정

Generation Initial 
Sample Points
(by Improved 

Hypercube 
Sampling Method)

Evaluation 
Initial 

Sample 
Points

Construction of 
Kriging Model with 
N Sample Points

Generation of Initial 
Population and 

Evaluate the Fitness of 
Each Individual using 

the Kriging Model

Selection of 
Parents

Crossover and 
Mutation

Evaluate the 
Fitness of New 

Individuals

NGEN>100Evaluation
Design Results

Kriging Model을
사용하여 계산

Analysis Tool을
사용하여 계산

N : 샘플점의 수
m : 추가 샘플점의 수
NGEN : GA의 세대

Yes No

GA Procedure

Kriging Model

Analysis Tool

N : # of Sample Points
NGEN : Generation of GA

Fig. 4 Flow chart of design procedure.
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량 으로 분석 가능하다.

  앞 에서 서술한 Kriging 모델 총평균과 총

분산은 각각 Eq. 21과 Eq. 22로 도출할 수 있다.

      (21)




     


   (22)

  목 함수에 한 설계변수 의 향을 고려

하기 해, Eq. 23과 같이 총평균값 계산 시 

에 한 분항을 제외하고 분한 값에 총평균

을 뺀 값으로 계산한다.

  



 


 

⋯


  

       

(23)

  설계변수 에 의한 분산은 Eq. 24와 같으며, 

에 의한 분산을 총분산에 한 비로 Eq. 25와 

같이 계산하면, 목 함수에 한 설계변수 의 

향력을 나타낼 수 있다.




   


 (24)













   



(25)

2.4 자가조직도(Self-Organization Map)

  정성  데이터마이닝 도구인 자가조직도는 신

경망 기법을 이용하여 각 데이터 간의 근 성

(유사성)을 고려한 기법이다. 자가조직도를 활용

하면 고차원의 데이터를 2차원으로 투 할 수 

있다. 여기서 2차원으로의 투 은 뉴런자율학습

기법에 근거하여 이루어지며, 입력 벡터와 뉴런 

사이의 특성을 나타내는 특성 벡터를 정의하여, 

고차원 데이터의 특징을 2차원 지도상에 표 하

기 하여 뉴런학습과정을 수행한다. 이러한 투

에 의하여 고차원 공간상에서 한 치에 

Objective function Direction
Operating Condition

Altitude Mach No.

Ramjet Mode, Isp Maximize 20 km 4

Scramjet Mode, Isp Maximize 30 km 7

Table 1. Definition of design objectives.

Operating Conditions values

Flight Mach number 4 ~ 8

Flight altitude 20 ~ 30 km

Fuel JP-5

Width of the Engine ~300 mm

Table 2. Operating conditions.

Fig. 5 Definition of design variables.

Design Variables Min. Ref. Val. Max.

DV1 Compression Angle(°) 5 10 20

DV2 Inlet area(㎡) 0.005 0.02 0.05

DV3 Area ratio to DV2 1.1 1.5 2.0

DV4 Area ratio to DV3 1.0 2.0 4.0

DV5 Area ratio to DV2 1.0 4.0 10.0

DV6 Area ratio to DV5 2.0 4.0 10.0

Table 3. Definition of design region.

있는 데이터들은 차원 지도상에서도 인 한 

치에 놓이게 된다. 그러므로 자가조직도를 활

용하면 서로 계가 있는 설계변수와 목 함수 

간의 분석이 용이한 장 이 있다. 기법에 한 

상세한 설명은 참고문헌[16]을 참조하기 바란다.

3. 설계결과
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3.1 설계문제 정의

  동일한 RBCC 엔진을 램제트 모드와 스크램

제트 모드로 운용하 을 때, 두 가지 모드에서 

모두 높은 비추력을 가지는 엔진을 설계하는 것

을 목 으로 하 다. 그러므로 목 함수는 

Table 1과 같이 정의하 고, 설계 엔진의 운용

조건은 Table 2와 같다.

  엔진 성능해석 기법을 고려하여 Fig. 5와 같

이 엔진 흡입구의 기각과 각 부분의 면 을 

설계변수로 하여 총 6개의 설계변수를 설정하

다. 유사한 운용범 를 가지는 RBCC 엔진의 크

기를 고려하여 설계변수의 범 를 Table 3과 같

이 정의하 다.

3.2 Kriging 모델의 신뢰도 검증

  2.2 에 제시한 설계기법에 따라 신뢰도 높

은 근사모델을 획득하기 해 200개의 샘 을 

추출하여 Kriging 모델을 구축하 다. 이 때 6

개의 설계변수에 해 Full Factorial 

Experiment 기법 level 2  Orthogonal Array 

(a) Isp of ramjet mode

   

(b) Isp of scramjet mode

Fig. 6 Comparison between analysis and Kriging model by cross validation.

(a) Isp of ramjet mode

    

(b) Isp of scramjet mode

Fig. 7 Standardized cross validated residual.

Isp of Scramjet Mode by Kriging(Sec.)
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level 5 용 시 각각 64개와 26개의 샘 이 필

요하다. 하지만 본 해석기법 계산시간이 많이 

소모되지 않아, 비교  많은 수인 200개의 샘

을 용하 다. 이후 구축된 Kriging 모델의 

신뢰도를 정량, 정성 으로 분석하기 해 교차

검증법을 사용하 다.

  반응면 기법과 같은 근사모델기법은 샘 의 

값과 근사모델에 의한 측값에 오차가 존재하

기 때문에 이를 이용하여 근사모델의 정확도를 

분석할 수 있다. 반면 Kriging 모델은 샘 의 

치에서는 실제와 같은 값을 가지기 때문에 교

차검증법을 사용하여야 한다. 교차검증법은 샘

  하나를 제외하고 Kriging 모델을 구축

하여, 제외한 샘  치에서 발생한 오차를 

Kriging 모델의 제곱평균오차에 한 비로 나타

내어 계산한다.

  Fig. 6은 교차검증의 결과를 보여 다. Fig. 6

에서 두 개의 그래 는 각 목 함수에 하여 x

축에는 해석도구로 계산된 값을 나타내고, y축

에는 교차검증법에 의한 Kriging 모델의 측치

를 나타내었다. Kriging 모델이 정확하다면 해

석도구와 같은 값을 가질 것이므로 모든 이 

정 각선상(Ideal Line)에 치해야한다. 두 개의 

그래  모두 부분의 이 정 각선 근처에 

치하고 있음을 확인할 수 있다. 보다 정량 인 

검증을 해 표 잔차(Standardized Residual)을 

비교해보았다. 표 잔차는 Eq. 26과 같이 한 샘

에서 Kriging 모델의 오차를 Kriging 모델 

체의 제곱평균오차에 한 비로 표 할 수 있

다. Eq. 26에서 하첨자 는 번째 샘 을 제

외했다는 것을 의미한다.

 

    (26)

  Fig. 7의 두 개의 그래 의 y축에 표 잔차를 

표시하 다. 부분의 샘 이 99.7%의 신뢰구

간에 분포하고 있기 때문에, 최 화에 사용된 

Kriging 모델이 충분한 정확도를 가지고 있다고 

단할 수 있다.

3.3 최 설계 결과

  신뢰성이 확보된 Kriging 모델을 기반으로 유

자 알고리즘을 사용하여 2.2 에 기술한 바

와 같이 최 설계를 수행하 다. 다목 설계의 

경우 최 설계결과가 하나의 목 함수를 향상시

키면 반드시 그 외의 목 함수는 감소할 수밖에 

없는 경계에 치하게 되는데 이를 Pareto면이

라고 한다. 재 두 개의 목 함수에 하여 최

설계를 수행하 기 때문에 Fig. 8과 같이 2차

원 평면상의 곡선의 형태로 최 설계결과가 도

출된다.

  두 개의 목 함수에 한 설계이므로 각 목

함수를 최 로 가지는 설계형상과 두 개의 목

함수가 한 값을 가지는 세 개의 설계형상을 

도출하 다. 그리고 이 형상을 각 목 함수 값

의 우세에 따라 Ramjet Design, Scramjet 

Design, Balanced Design이라고 명시하 다. 각

Fig. 8 Pareto surface of design results.

Ramjet 
Mode, Isp (s)

Scramjet 
Mode, Isp (s)

Baseline 1828.548 1436.212

Ramjet 
Design

1959.178 
(7.1%)

1573.942 
(9.6%)

Scramjet 
Design

1952.505 
(6.7%)

1599.940 
(11.4%)

Balanced 
Design

1957.716 
(7.0%)

1596.354 
(11.2%)

Table 4. Objective values of designed engines.
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최 설계형상의 상세한 목 함수 값은 Table 4

에 기재하 다. 기본형상(baseline)에 비해 설계

형상이 램제트 모드일 때는 약 7%, 스크램제트 

모드일 때는 약 11% 정도의 성능이 개선되었다.

  최 설계 형상별 구체 인 형상 정보(면 )와 

주요 성능 라미터로 각 부분의 마하수와 압

력을 Fig. 9에 나타내었다.

3.4 데이터마이닝 결과

  신뢰성이 확보된 Kriging 모델을 기반으로 유

자 알고리즘 목 함수에 미치는 설계변수의 

향력을 분석하기 해 2.3 에 설명하 던 

  

(a) Area at (Left) ramjet and (Right) scramjet mode

  

(b) Mach number at (Left) ramjet and (Right) scramjet mode

  

(c) Total pressure at (Left) ramjet and (Right) scramjet mode

Fig. 9 Pareto surface of design results.
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분산분석법을 사용하 다. Fig. 10에 각 목 함

수에 한 설계변수의 향을 이차트로 나타

내었다. 체 으로 DV1(Compression Angle)과 

DV6(출구면 비)이 가장 큰 향력을 가지고 

있는 것으로 나타났다. 램제트 모드에서는 DV6

(출구면 비)의 향이 지배 이고, 스크램제트 

모드에서는 DV1이 지배 인 향력을 가지고 

있는 것으로 나타났다.

  목 함수와 설계변수들 간 연 성을 정성 으

로 분석하기 해 자가조직도를 이용하 다. 우

(a) Isp of ramjet mode 

    

(b) Isp of scramjet mode

Fig. 10 Results of ANOVA.

(a) Isp of ramjet mode(Obj 1)                        (b) Isp of scramjet mode(Obj 2)

  

(c) Compression angle(DV 1)             (d) Inlet area(DV 2)               (e) Area ratio to DV2(DV 3)

  

(f) Area ratio to DV3(DV 4)          (g) Area ratio to DV2(DV 5)           (h) Area ratio to DV5(DV 6)

Fig. 11 Self-Organization Maps from ANOVA.
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선 목 함수 램제트 모드의 비추력과 스크램제

트 모드의 비추력에 해 유사성을 가지도록 뉴

런학습기법을 통해 자가조직도를 구성하고, 이

와 같은 배치를 지도에 설계변수 값을 표시하

다. 목 함수에 해 유사성을 가지기 때문에 

Fig. 11의 상단 목 함수에 한 지도는 부드러

운 값의 분포를 가진다. Fig. 11의 지도들은 x

축, y축이 형상  정보를 가지지는 않지만, 각 

지도 상의 (x,y)는 같은 설계 을 의미한다. 그

러므로 각 지도의 값의 분포를 보고 반 인 

유사성을 검토하는 것이 가능하다.

  자가조직도에서 검은 실선은 설계변수와 목

함수로 이루어진 벡터의 거리로 비교했을 때, 

가장 유사한 집단끼리 묶은 것이다. 따라서 실

선 내 역의 설계형상은 실선 밖 역에 비해 

서로 유사한 형태라 할 수 있기에, 다차원 데이

터를 여러 맵으로 분석할 수 있게 된다. 본 연

구의 자가조직도인 Fig. 11에서는 검은 실선으

로 표시된 부분이 모든 하 맵 (a)부터 (h)까지 

동일한 것을 볼 수 있다.

  DV1의 지도를 보면 좌측상단에 높은 값이 분

포하고 있고, 우측하단에 낮은 값이 분포하고 

있다. 이것은 스크램제트 모드의 비추력의 분포

와 유사하다. 그러므로 DV1이 스크램제트 모드

와 상 계가 높다고 볼 수 있다. 그리고 DV6

은 우측 상단 값의 분포가 낮고, 체 으로 좌

측과 하단으로 가면서 값이 높아진다. 우측 상

단 값이 가장 낮고 좌측으로 갈수록 값이 높아

지는 경향은 램제트 모드의 비추력에서도 나타

나기 때문에, 상 계가 높다고 볼 수 있다. 이

러한 분석결과는 앞의 분산분석과도 일치한다.

4. 결    론

  본 논문에서는 공기흡입 모드(램제트/스크램

제트 모드)에서 합한 RBCC 유로 형상에 해 

최 설계를 수행하 다. RBCC 엔진의 유로 해

석기법은 1차원 보존방정식을 사용하 고, 설

계기법은 Kriging 모델 기반의 유 자 알고리즘

을 용하 다. 데이터마이닝 도구로 분산분석

법  자가조직도를 이용하여 설계결과를 정량

, 정성 으로 분석하 다.

  본 엔진은 램제트 추진 시 고도 20 km, 마하 

4, 스크램제트 추진 시 고도 30 km, 마하 7에서 

운용되는 것으로 가정하 고, 2가지 모드에서 

모두 높은 비추력을 갖는 엔진 형상 설계를 목

표로 한다. 설계변수는 총 6개로, 치에 따른 

유로 면   흡입구 각도의 하한값, 상한값을 

설정하여 설계를 수행하 다. 램제트  스크램

제트 모드의 비추력을 축으로 하는 2차원 평면

상의 곡선 형태로 최 설계결과가 도출되어, 이

는 Pareto면을 포함하고 있다. 기본형상에 비해 

설계형상이 램제트 추진 시 약 7%, 스크램제트 

추진 시 약 11% 정도의 비추력 향상을 보 다.

  본 연구는 극 음속 추진기  유로 형상에 최

설계기법  분석법을 용하 다는 의의가 

있으며, 이를 활용하여 향후 RBCC 엔진의 지상

시험 는 비행시험 모델을 설계할 수 있을 것

으로 보이며, 보다 정교한 유로  연소기 해석 

모델과 연계하여 정 한 RBCC 설계데이터 확

보가 가능할 것이라 단된다.

후    기

  이 논문은 부산 학교 기본연구지원사업(2년)

에 의하여 연구되었음.
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