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            Abstract
          
        

        
          연소가스를 이용하여 압력비와 램 구조물의 형상에 따른 이차목 디퓨저의 성능 특성에 대한 수치적 연구를 수행하였다. 작동 조건인 압력비 75에서 램 구조물의 각도가 커짐에 따라 유동의 모멘텀 감소로 인해 진공실 압력이 상승하였다. 또한, 램 구조물의 반각 15°, 폐색율 15%일 때, 디퓨저는 압력비 36과 37 사이에서 시동되었다. 이를 토대로 다양한 압력비와 램 구조물 형상에 따른 최적의 램 구조물 형상은 반각 5~20°, 폐색율 15~40%로 판단된다.

        

        
          
            초록
          
        

        
          A numerical study was conducted to investigate the performance characteristics of a STED with various pressure ratios (PRs) and cone shapes. Due to momentum loss, the pressure in vacuum chamber increased with cone angle for a PR of 75. Also, the STED is started between PRs of 36 and 37 in the case of a cone angle of 15° and a blockage ratio (BR) of 15%. The results for various PRs and cone shapes are presented, and the optimal cone shape is found to have a cone angle of between 5~20° and a BR of between 15~40%.
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      1. 서 론
      극초음속 공기흡입 추진기관은 고고도 비행 조건에서, 일반적인 터보제트 추진기관과 달리 압축기를 이용하지 않고 연소기로 유입되는 공기를 압축해야 하기 때문에 압축성 유체인 공기의 성질을 이용한 램 압축 방식을 사용해야 한다. 따라서 극초음속 공기흡입 추진기관이 요구되는 비행 조건에서 설계 목표에 만족하는 성능을 구현하는지를 반드시 확인해야 한다. 그러나 실제 비행 시험에 따른 비용이 많이 소요되기 때문에, 이러한 성능 검증을 위해서는 지상에서 비행 환경에 가까운 조건을 인위적으로 형성하여, 실험 비용과 개발 기간을 단축하는 과정이 필요하다. 따라서 비행환경을 모사할 수 있는 지상용 시험설비 구축을 위한 기본적인 데이터 확보가 매우 필수적이다. 국내에서는 국방과학연구소에서 소형 직접 연결식 시험장치를 설계하여 액체 램제트의 연소 현상에 관한 연구를 수행하였고, 한국항공우주연구원에서는 SeTF(scramjet engine test facility) 설비를 구축하여, 초음속 엔진의 특성 파악을 위한 연구가 수행되었다. 국내 대학에서는 충격파 풍동을 이용하여 램 구조물에 의해 발생한 충격파의 영향 등에 관한 연구와 아크 히터를 장착한 플라즈마 풍동을 이용해 램 구조물을 삽입하여 전체 엔탈피와 평균 온도를 확인하는 연구가 진행되었지만, 고도 모사에 관한 연구는 거의 수행되지 않았다[1-4]. 국외에서 초음속 엔진에 대한 연구가 활발히 수행되고 있지만, 기술이 공개되지 않고 있는 실정이다.

      지상 시험 시에 시험설비가 구동될 수 있는 환경을 조성하고, 배기 가스를 원활히 배출하기 위한 설비로 주로 초음속 디퓨저, 이젝터, 진공 펌프 등이 사용된다. 초음속 디퓨저는 노즐에서 나오는 유동의 모멘텀에 의해 노즐 주위의 유체를 흡입하여 별도의 장치없이 고고도를 모사하는 방식이다[5]. 초음속 디퓨저는 노즐이 작동한 후에 고고도를 모사하는 방식이기 때문에 노즐의 초기 시동 특성을 확인할 수 없다. 반면, 이젝터는 디퓨저 후단에서 작동하여 노즐 작동 전에 디퓨저 내부의 압력을 낮춰주는 역할을 한다.

      본 연구에서는 로켓엔진의 고고도 모사에 사용되는 초음속 디퓨저를 적용하여, 램구조물 주변에 목표 고도인 20 ~ 40 km의 고고도 환경을 모사하고 구조물 형상 및 작동 조건에 따른 특성을 확인하고자 한다.

    

    

  
    
      2. 해석 대상
      본 연구에서는 메탄, 액체 산소, 공기의 연소가스를 이용하여 램 구조물의 각도, BR (=Acone/An×100%)에 따른 성능특성에 대한 연구를 수행하였다. 수치해석에 사용된 이차목 디퓨저의 형상과 상세 치수는 Fig. 1과 Table 1에 나타내었으며, Fig. 2와 같이 영역을 만들어 진공실 압력을 모니터링하였다. 램 구조물은 노즐 출구에 위치해 있으며, 램 구조물의 형상은 반각 15°, BR 15%를 기본형으로 설정하였다.

      
        
        

        Fig. 1 
				
        

        
          Schematic of Second Throat Exhaust Diffuser (STED).
        
        

        

      

      
        Table 1. 
				
        

        
          Specification of STED.
        
        

      

      
        
          
            	Parameter
            	Value
          

        
        
          	Ae/At
          	28.43
        

        
          	Ld/Ld
          	3
        

        
          	Ad/Atd,t
          	69.26
        

        
          	Ad/At
          	1.51
        

        
          	Ad/Ast
          	45.78
        

        
          	Lst/Dst
          	5.13
        

        
          	θc [°]
          	4.93
        

        
          	θd [°]
          	7.13
        

      

      

      
        
        

        Fig. 2 
				
        

        
          Zone of monitoring pressure in STED for ramjet.
        
        

        

      

      화학반응을 고려하여 수치해석을 진행하는 것은 많은 시간이 소요된다. 이를 간략하게 하기 위해 작동 유체를 반응 후의 화학적 평형을 유지하는 연소가스로 가정하였다[6]. 연소가스 물성치는 화학 평형 해석 코드인 NASA CEA code를 이용하여 계산하였고[7], 계산 결과는 Table 2에 나타내었다.

      
        Table 2. 
				
        

        
          Property of burnt gas.
        
        

      

      
        
          	P0 [bar]
          	30
        

        
          	T [K]
          	2000
        

        
          	Cp [kJ/kg·K]
          	1.5265
        

        
          	M [g/mol]
          	28.578
        

        
          	μ [kg/m·s]
          	7.2643E-5
        

        
          	k [W/m·K]
          	0.1524
        

      

      

      수치해석 프로그램으로는 FLUENT v.14[9]를 사용하였고, 난류모델은 선행연구를 바탕으로 SST k-ω를 사용하였다[8]. 차분화 scheme은 2nd order upwind scheme을 사용하였으며, 경계조건으로는 입구의 압력, 온도를 30 bar, 2000 K으로 설정하였고, 출구 조건은 각 배압에 대해 CEA를 통해 계산을 하였을 때, Fig. 3과 같이 모든 배압 조건에서 출구 온도가 약 1987 K이였다. 이를 토대로 하여 출구 온도는 1987 K으로 설정하였다. 또한, 원통형의 디퓨저를 3-D로 계산하면 시간이 많이 소요되므로, 해석의 간략화를 위해 2차원 축대칭으로 해석을 진행하였다.

      
        
        

        Fig. 3 
				
        

        
          Diffuser exit temperature for back pressure.
        
        

        

      

      격자 수를 5만 개, 10만 개, 20만 개로 하여 격자의존성 테스트를 수행한 결과, 10만 개 이상에서 결과가 동일하여, 격자수 약 10만 개로 설정하여 해석을 수행하였다.

    

    

  
    
      3. 해석 결과
      
        3.1 PR에 따른 성능 특성
        기본형 램 구조물에 대해 다양한 PR(=P0/Pa)에 대해 해석을 진행하여 본 연구에 사용된 디퓨저의 시동점을 파악하였다. 아래의 Fig. 4는 디퓨저 내부의 압력, 마하 수, 온도 분포를 나타내었고, Fig. 5~6는 노즐 출구에서부터 디퓨저 출구까지의 wall pressure, wall temperature를 나타내었다.

        
          
          

          Fig. 4 
				
          

          
            Contour of diffuser for PR 75.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 5 
				
          

          
            Wall pressure for PR.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 6 
				
          

          
            Wall temperature for PR.
          
          

          

        

        PR 36에서는 노즐 유동이 디퓨저 벽면을 채우지 못하였고, 이로 인해 디퓨저 벽면 부분이 외기의 영향을 받아 높은 벽면 압력, 벽면 온도를 모사하였다. PR 36의 경우와 달리 PR 37에서는 초음속 유동이 디퓨저 입구부에서 벽면까지 부분적으로나마 채워져 노즐 출구 근처에서의 아음속 유동장이 외기와 차단되어 그 영향이 미치지 않으므로 시동되었다고 판단된다. 그러나 PR이 충분하지 않아서 디퓨저 입구부에서 박리가 발생하여 벽면 압력, 벽면 온도가 상승하였고, 램 구조물 뒤쪽으로 큰 재순환 영역이 발생하였다. 작동 조건인 PR 75는 PR이 커지면서 강한 모멘텀에 의해 램 구조물 뒤쪽의 재순환 영역이 작아지고, 또한, 벽면에서의 박리점이 뒤로 밀려나고, 이차목에서 안정적으로 압력이 회복되었다. 디퓨저의 특성 상, PR이 커짐에 따라 압력이 서서히 낮아지다가, 일단 디퓨저가 시동이 되면 거의 동일한 진공실 압력을 모사한다는 선행연구 결과를 Fig. 7에서 검증하였다.

        
          
          

          Fig. 7 
				
          

          
            Vacuum pressure for PR.
          
          

          

        

      

      
        3.2 각도에 따른 성능 특성
        램 구조물의 각도 변화에 따른 유동 특성을 파악하기 위해 BR을 15%, PR을 75로 고정하고 해석을 진행하였다. Fig. 8은 각도에 따른 디퓨저의 압력, 마하수, 온도 컨투어를 나타내었고, Fig. 9~10은 디퓨저의 벽면 압력과 벽면 온도를 나타내었다.

        
          
          

          Fig. 8 
				
          

          
            Contour of diffuser with cone angle.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 9 
				
          

          
            Wall pressure for cone angle.
          
          

          

        

        15°는 다른 케이스에 비해 경사충격파가 상대적으로 약하게 발생하여 유동의 모멘텀이 많이 감소되지 않아 진공실로부터 유동의 유입(entrainment)이 잘 되어 0.013 bar, 1804 K의 진공실 압력, 온도를 모사하고, 노즐 출구 유동이 바로 디퓨저 벽면까지 채워진다. 반면, 30°나 45°는 경사충격파가 강하게 발생하여 유동의 모멘텀이 많이 감소하고, 이에 따라 모멘텀이 부족하여 각각 0.044 bar 1856 K 그리고 0.054 bar, 1865 K의 진공실 압력, 온도를 모사하고, 초음속 유동이 경사충격파 이후에 디퓨저 벽면까지 채워진다.

        Fig. 9~10에서 램 구조물의 각도가 커질수록 이차목에서의 박리점이 뒤로 밀린다. 이는 램 구조물에서 발생하는 경사충격파가 각도가 커질수록 강하게 발생하여 그에 따라 압력이 더 많이 회복되고 디퓨저 출구압력과의 차이가 줄어들어 박리가 뒤로 밀리게 되는 것으로 보인다.

        
          
          

          Fig. 10 
				
          

          
            Wall temperature for cone angle.
          
          

          

        

      

      
        3.3 시동점에서의 각도와 BR에 따른 성능 특성
        본 연구에 사용된 디퓨저가 PR 36과 37 사이에서 시동되였다. 이를 토대로 하여 다양한 각도와 BR에 따라 PR 37에서의 시동 여부를 확인하였다. Fig. 11는 각 BR에 대해 각도에 따른 진공실 압력을 나타내고, Fig. 12은 각 반각에 대해 BR에 따른 진공실 압력을 나타낸다. Fig. 11, 12에서 보면 BR 10%는 매우 높은 진공실 압력을 모사하고, Fig. 13에 도시된 것과 같이 램 구조물이 없는 케이스에도 마찬가지로 높은 압력을 모사한다. 이는 램 구조물이 작아 유로가 충분히 축소되지 않고, 이로 인하여 디퓨저가 시동이 되지 않은 것으로 판단된다.

        
          
          

          Fig. 11 
				
          

          
            Vacuum pressure with cone angle.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 12 
				
          

          
            Vacuum pressure with BR.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 13 
				
          

          
            Contour of diffuser except shock cone.
          
          

          

        

        각도에 대하여 비교하였을 때, 20° 이상일 때부터 진공실 압력이 상승하였고, 25° 이상부터 목표 고도를 벗어난 압력을 모사하였다. Fig. 14은 램 구조물 각도 40°, BR 40%에 대한 해석 결과를 나타내었다. 40° 이상에서는 모멘텀 손실이 커져 노즐 내부에서 박리가 발생하고, 진공실 압력이 높게 모사되었다.

        
          
          

          Fig. 14 
				
          

          
            Contour of diffuser for angle 40°, BR 40%.
          
          

          

        

      

    

    

  
    
      4. 결 론
      본 연구에서는 램 구조물의 형상에 따른 디퓨저의 내부 유동 특성을 파악하였다. 램 구조물 각도가 커짐에 따라 램 구조물에 의해 강한 충격파가 발생하여 모사할 수 있는 고도가 낮아졌고, 이 경사충격파에 의해 압력이 많이 회복되면서 디퓨저 출구와 압력 차이가 감소하여 이차목에서의 압력 회복 지점이 뒤로 밀렸다. 램 구조물 각도가 커짐에 따라 발생하는 램 구조물에서의 강한 경사충격파와 디퓨저 내부의 수직 충격파 등으로 인하여 디퓨저에 안 좋은 영향을 줄 것으로 보인다.

      본 연구에 사용된 기본형 램 구조물을 사용한 디퓨저의 시동점이라고 판단되는 PR 37에서 다양한 각도와 BR에 대해 해석하였을 때, 20°에서는 진공실 압력이 상승하긴 하지만, 목표 고도를 모사하기에 BR 15~40%, 각도 5~20°가 최적의 형상으로 보인다.

    

    

  
    
      Nomenclature
      
        
          	
          	
        

        
          	
            PR  : 
          
          	
            pressure ratio
          
        

        
          	
            BR  : 
          
          	
            blockage ratio
          
        

        
          	
            P0 : 
          
          	
            chamber pressure
          
        

        
          	
            Pa : 
          
          	
            ambient pressure
          
        

        
          	
            Pvac : 
          
          	
            vacuum pressure
          
        

        
          	
            An : 
          
          	
            nozzle exit area
          
        

        
          	
            Acone : 
          
          	
            blockage cross section area
          
        

        
          	
            STED : 
          
          	
            second throat exhaust diffuser
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