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            Abstract
          
        

        
          본 논문은 충격파 터널을 이용한 이중압축램프 흡입구 형상의 모델 스크램제트 시험에서 나타난 기술적 난제 및 그 해결 방안들을 정리하였다. 시험 설비 불시동, 격막 파편에 의한 유동 교란 및 모델 손상, 다중 분사에 따른 연료 제트 미발달, 그리고 짧은 시험 시간이 이에 해당한다. 파악된 기술적 난제들을 해결한 이후, 개선된 결과를 쉐도우그래프 이미지 및 저압관 끝단 전압력 측정 결과를 통해 확인하였다.

        

        
          
            초록
          
        

        
          This paper summarizes the technical difficulties pertaining the double-compression ramp scramjet inlet model testing in a shock tunnel and their corresponding solutions. Four technical difficulties are identified: 1) test facility unstart, 2) flow disturbance and model damage due to the impact of diaphragm debris, 3) lack of fuel jet development due to multiple injection, and 4) short test time. After overcoming the identified technical difficulties, the improved results were confirmed through the results of shadowgraph images and shock tube end wall pressure.
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      1. 서 론
      전 세계적으로 초고속 추진기관에 대한 관심이 대두되면서 이에 대한 연구 역시 활발히 진행되고 있다. 초고속 추진 기관의 지상 시험을 위하여 풍동이 많이 이용되어왔지만 설치에 많은 비용이 들고, 모의 가능한 속도 영역이 한정적이다. 이에 대한 대안으로 연료 공기 혼합 히터(vitiated heater), 불어 내기 식 터널(blow down tunnel), 그리고 충격파 터널(shock tunnel) 등의 지상 시험 설비가 사용되고 있다. 특히 충격파 터널은 압축비 조절이 용이하고 적은 경비로 고 마하수, 고 엔탈피 유동을 모의 가능한 장점이 있다.

      한국과학기술원은 스크램제트 연구[1, 2]를 목적으로 2012년부터 충격파 터널 개발하여 2013 년에 구축 완료하였다. 해당 시험 장비를 이용하여 이중압축램프 흡입구 형상의 모델 스크램제트 연구를 수행하는 과정에 어려움에 직면하였으나 다양한 시도를 통해 이를 극복하였다. 본 논문은 해당 문제점을 명시하고 그에 대한 해결책을 정리하였다.

    

    

  
    
      2. 시험 구성
      
        2.1 시험 장비 및 시험 조건
        한국과학기술원(KAIST) 항공우주공학과의 충격파 터널은 Fig. 1과 같이 충격파관, 노즐, 시험부 그리고 덤프 탱크로 구성된다. 충격파관은 고압의 구동 기체가 충전되는 고압관과 천이관 그리고 시험 기체가 충전되는 저압관으로 구분되며 각 관은 2 mm 두께의 폴리카보네이트 격막을 통해 물리적으로 구분된다. 본 연구에서는 고순도 헬륨을 구동 기체로, 공기를 시험 기체로 사용하였다. 폴리에스터 재질의 3차 격막은 충격파관과 노즐 사이에 있으며, 충격파관과 시험부를 구분한다.

        
          
          

          Fig. 1 
				
          

          
            Schematic/phot ograph of a shock tunnel.
          
          

          

        

        시험 장비가 구동되면, 고속 솔레노이드 밸브를 통해 천이관 내의 고압 헬륨이 대기 중으로 빠져나간다. 1차 및 2차 격막 사이에 압력차가 커지면 각 격막이 파열되면서 강한 충격파가 형성된다. 충격파는 저압관을 향해 진행하며 시험 기체인 공기의 온도와 압력을 높인다. 충격파 뒤로는 시험 기체와 구동 기체 사이의 접촉면이 뒤따른다. 충격파가 저압관 끝단에 도달하면 3차 격막이 파열되고 충격파는 유동 방향의 반대방향으로 반사된다. 반사 충격파 후단에는 저장소 영역이라고 불리는 고온, 고압 유동 영역이 형성된다. 저장소 영역의 기체는 2차원 노즐을 통해 마하 약 3.9로 가속되어 시험부로 흘러 들어간다. 시험부에는 광학창이 설치되어 있어 시험 모델 유동 가시화 및 화염 촬영이 가능하다. Fig. 2는 노즐과 시험부 그리고 시험 모델의 결합 모식도 및 측면 사진을 나타낸 것이다.

        
          
          

          Fig. 2 
				
          

          
            Schematic/photograph of a model.
          
          

          

        

        Fig. 3은 충격파관에서의 충격파 및 팽창파의 거동을 나타낸 길이-시간 모식도이며 여기에서 시험 시간은 입사 충격파가 충격파관 끝단에서 도달한 시점부터 반사충격파와 접촉면의 상호작용으로 발생한 파동이 저압관 끝단에 도달하는 시점까지다[3].

        
          
          

          Fig. 3 
				
          

          
            Shock tunnel x-t diagram.
          
          

          

        

        Table 1은 본 연구에 사용된 유동 조건을 정리한 표이다. 충격파관 충전 조건에 따른 충격파관 끝단 유동 물리량을 Rankine-Hugoniot 관계식을 이용하여 계산하였다. 노즐 출구 유동 물리량은 노즐 목-출구 면적비에 따른 노즐 출구 마하 수와 등엔트로피 팽창 관계식을 이용하여 계산하였다. 이와 같이 단순 등엔트로피 관계식으로 계산된 유동조건은 충격파 터널과 같은 고엔탈피 설비에서 큰 오차를 가질 수 있다. 따라서 Table 1의 유동 조건은 실험적으로 얻은 유동 조건과의 대략적인 비교를 통하여, 시험 유동의 정상적인 형성을 판단하기 위해서만 사용되었다.

        
          Table 1. 
				
          

          
            Flow condition. 
          
          

        

        
          
            
              	
              	Property
              	Unit
              	Value
            

          
          
            	Shock tube end wall
(Reservoir region)
            	
              p
              0
            
            	
              MPa
            
            	2.83
          

          
            	
              T
              0
            
            	
              K
            
            	1690
          

          
            	
              h
              0
            
            	MJ/kg
            	1.57
          

          
            	Nozzle exit
            	
              M
              ∞
            
            	-
            	3.92
          

          
            	
              p
              ∞
            
            	
              kPa
            
            	20.7
          

          
            	
              T
              ∞
            
            	
              K
            
            	414
          

          
            	
              ppi
            
            	
              kPa
            
            	419
          

        

        

      

      
        2.2 시험 모델 
        Fig. 4는 본체와 카울로 구성된 시험 모델이다. 본체는 이중압축램프형상 흡입구를 가지며, 각 램프의 각도는 10°와 20°이다. 본체 후단에는 연료 혼합 및 화염 안정화를 위한 공동이 있으며 카울은 본체 상단 20 mm위치에 있다. 본체 흡입구와 공동 전단에 연료 분사 모듈을 설치하여 각각 흡입구 분사와 연소기 내부 분사가 가능하도록 하였다.

        
          
          

          Fig. 4 
				
          

          
            Test model specification.
          
          

          

        

        연료 분사 특성에 따른 모델 스크램제트 화염 유지 특성 연구를 위하여 세 가지 분사 모델이 사용되었다. Fig. 5는 각 모델의 흡입구 및 공동 전단 분사 모듈 모식도다. 각 모델 상면 모식도는 공동 전단에 대한 모식도를 대표적으로 나타내었다. 모든 분사 모듈은 연료 플리넘과 연료 분사구로 구성된다. Fig. 5 (a)는 분사 모델 1과 2의 분사 모듈을 나타내고 있다. 두 모델은 동일한 구조의 분사 모듈을 가지지만 분사 모델 2의 분사구 직경(1.4 mm)이 분사 모델 1의 분사구 직경(1.2 mm)보다 약간 크다. 또한 각 분사구와 모델 표면의 각도가 90°를 이루고 있어, 수직으로 연료를 분사한다. 분사 모델 3의 분사 모듈 (Fig. 5 (b))은 분사 모델 1과 2의 분사 모듈과 몇 가지 차이를 갖는다. 우선 세 개의 분사구를 가지며 각 분사구 직경은 분사 모델 2의 분사구 직경(1.4 mm)과 동일하다. 분사구 수 증가에 따라 증가된 연료 유량을 충족시키기 위해 확장된 플리넘을 갖는다. 분사 모델 3의 각 연료 플리넘을 막아 분사구 수 조절할 수 있으며 분사구를 하나만 사용하는 경우를 단일 분사, 두 개를 사용하는 경우를 이중 분사, 그리고 세 개 모두 사용하는 경우를 삼중 분사라 표기하였다. 분사 모델 3의 분사구는 모델 표면과 45°를 이루고 있어, 연료를 경사지게 분사한다.

        
          
          

          Fig. 5 
				
          

          
            Schematic of injector configuration.
          
          

          

        

      

      
        2.3. 연료 분사 시스템
        에틸렌 (C2H4)이 연료로 사용되었으며 Fig. 6은 연료 분사 시스템의 모식도이다. 연료 분사 시스템은 크게 고압 연료 탱크, 플랙시블 파이프, 고속 솔레노이드 밸브, 분사 모델의 연료 분사 모듈로 구성된다. 고압 연료는 내경 1/4＂ 파이프를 통해 약 30 bar의 압력으로 시험부 외부에 있는 연료 탱크로부터 공급된다. 연료 공급은 내경 2.6 mm의 솔레노이드 밸브를 통하여 조절된다. 솔레노이드 밸브가 열림과 거의 동시에 연료 분사 모듈의 연료 플리넘으로 연료가 주입되고 분사구를 통해 시험부로 분사된다. 솔레노이드 밸브의 개폐는 충격파 터널 구동과 동기화 되어있으며, 연료 제트의 발달에 필요한 시간만큼 신호 지연기로 시간 간격을 주었다. 이에 따라 에틸렌 연료는 입사 충격파가 도달하기 이전부터 분사되어 완전히 발달한 상태가 된다. 연료 제트 발달에 필요한 시간은 연료 제트 가시화를 통하여 계측하였다.

        
          
          

          Fig. 6 
				
          

          
            Fuel injection setup.
          
          

          

        

      

      
        2.4 광학 기법
        시험 구간 유동 가시화를 위하여 쉐도우그래프(shadowgraph) 기법을 이용하였다[2]. Fig. 7은 쉐도우그래프 장비 구성도를 나타낸것이다. 고속 CMOS 카메라와 532 nm의 단일광 파장 레이저를 이용하여 초당 50,000 장의 이미지를 획득하였으며, 노출 시간과 해상도는 각각 293 ns, 768 × 328 픽셀로 설정하였다.

        
          
          

          Fig. 7 
				
          

          
            Shadowgraph technique setup.
          
          

          

        

      

    

    

  
    
      3. 기술적 난제 및 해결 방안
      
        3.1 시험 설비 불시동 현상
        동일 시험 장비를 이용하여 진행된 기존 연구 [1, 2]에서는 시험 구간 유동이 정상적으로 형성되었다. 또한 최초 시험 모델 형상(Fig. 8 (a))에 대해 점성 효과를 고려한 압축성 유동 해석 프로그램인 Eilmer3[4]를 이용하여 사전 계산한 결과, 흡입구 유동이 정상적으로 발달되는 것이 확인되었다[5]. 그러나 실제 흡입구 유동 가시화결과, 유동 질식에 의하여 흡입구 유동이 정상적으로 발달되지 않는 것이 관찰되었다(Fig. 8 (b)).

        
          
          

          Fig. 8 
				
          

          
            Test model before modification
          
          

          

        

        시험 유동 시동 여부는 노즐 출구 면적과 시험 모델의 면적비(폐색율)에 큰 영향을 받는 한편, 본 연구에서 사용된 시험 모델은 기존 연구[1, 2]에서 사용한 시험 모델에 비해 더 큰 폐색율을 가진다. 이를 바탕으로 시험물의 하단부 및 카울 상단부의 면적을 축소하고 결과를 확인하였다. Fig. 9 (a)는 변경된 시험 모델을 나타낸다. 본체 하단 각도를 10°, 높이를 37 mm 변경하였으며, 카울 전단을 평평하게 변경하였다. 변경 결과 카울 전단부 상단 면적 대비 카울 상단 면적이 b/a = 0.5에서 b*/a* = 0.88로 증가하였으며, 본체 전단 하단 면적 대비 본체 하단부 면적이 d/c = 0.87에서 d*/c* = 0.95로 증가하였다. 또한 폐색율은 0.63에서 0.47로 감소하였다. 형상 변경 결과, Fig. 9 (b)와 같이 흡입구 유동의 정상적인 시동이 확인되었다. 정상적으로 시동되는 시험 유동에 대하여 흡입구 유동장은 입사 충격파가 시험 모델 전단부에 도달한 직후부터 0.5 ms 동안 안정화 된 후 정상 유동 상태에 도달한다. 정상 유동 상태는 약 1.2 ms의 시간동안 유지되며, 이후 비정상 유동 상태가 되어 충격파 구조가 사라진다.

        
          
          

          Fig. 9 
				
          

          
            Test model after modification.
          
          

          

        

      

      
        3.2 격막 파편에 의한 유동 교란
        정상 시동되는 흡입구 유동장의 가시화 결과, 입사 충격파 도달 이후부터 약 5 ms 동안 약 25 mm 크기의 이물질들이 발견되었으며 Fig. 10의 빨간 점선(Fig. 10 (a))은 이를 나타낸다. 도달 시간으로 미루어 보았을 때, 이물질들은 3차 격막의 파편으로 추정된다. 이상적인 격막은 파열될 때 파편이 떨어져나가지 않도록 파열되면서 격막 중앙을 기준으로 완전히 개방되어야 한다. 이와 같은 격막의 파열 패턴은 격막의 재질, 두께 그리고 파열 당시 압력에 영향을 받는다. 격막의 두께가 파열 당시 압력에 비해 너무 두꺼울 경우, 인장 응력이 격막 전체에 골고루 작용하여 미세 파열이 격막 중앙에서 일어나지 않고, 파열된 격막이 완전히 개방되지 않을 수 있다. 완전 개방되지 않은 격막의 파열 조각은 시험 유동을 교란시킬 뿐만 아니라, 시험 유동에 의해 뜯겨져나가 시험부로 유입될 수 있다.

        
          
          

          Fig. 10 
				
          

          
            Effects of diaphragm debris impact.
          
          

          

        

        3차 격막은 낮은 파열 압력이 요구되므로 구입 및 가공이 용이한 폴리에스터 재질의 격막을 사용하였다. 또한 한 가지 유동 조건에 대하여 실험하였기에 격막 파열 당시 압력은 일정하다. 따라서 폴리에스터 재질의 격막 두께를 바꾸기로 결정하였다. Fig. 10은 폴리에스터 재질의 3차 격막 두께에 따라 변화하는 흡입구 유동의 가시화 결과이다. 격막의 두께가 얇아짐에 따라 시험 구간으로 유입되는 이물질의 양이 줄어드는 것이 확인되며, 유동 교란 역시 완화되는 것이 확인된다.

      

      
        3.3 다중 분사에 따른 연료 제트 미발달
        Fig. 11은 연료 문사 모델 1과 2 (Fig. 5 (a))에 대하여 다중 분사에 따른 연료 제트 발달을 확인한 결과다. 연료 제트 유동 가시화 결과와 모식도 및 사용 분사 시스템을 나타낸다. 단일 분사 결과(Fig. 11 (a))와 다중 분사 결과(Fig. 11 (b))를 비교하면 연료 제트 발달에 차이가 나타난다. 최초에는 Fig. 11 (c)처럼 단일 분사 포트에서 세 개의 솔레노이드 밸브로 나뉘어져 연료를 분사하였지만 다중 분사를 실시할 경우, 연료 제트가 발달되지 않았다. 연료 제트가 과소팽창하기 위해서는 충분히 낮은 시험부 압력 및 연료 플리넘의 압력의 비율, 연료 플리넘에서의 질식 조건이 요구된다. 즉 연료 제트 미발달은 연료 탱크 압력 부족, 파이프 내에서의 압력 손실, 그리고 공급 연료 유량의 부족 때문이다.

        
          
          

          Fig. 11 
				
          

          
            Fuel injection system of model 1, 2 before modification.
          
          

          

        

        단일 분사에 대하여 연료 제트는 발달하였으므로, 다중 분사에 따른 공급 연료 유량 부족을 원인으로 규정하고, 이를 해결하기 위하여 연료 분사 시스템을 수정하였다. Fig. 12은 수정된 연료 분사 결과 및 분사 시스템을 나타낸다. 최초 연료 분사 시스템에서 연료는 단일 3/8＂ 직경 스테인레스 파이프에서 갈라져 나와 3개의 1/4＂스테인리스 파이프를 통해 각각의 솔레노이드 밸브를 거쳐 모델 표면으로 분사되도록 구성되었다. 이를 수정하여 각각의 솔레노이드 밸브가 1/4＂ 스테인리스 파이프를 통해 직접적으로 연료 탱크로부터 연료를 공급받을 수 있도록 하였다(Fig. 12 (c)). 결과적으로 다중 분사를 실시할 경우, 공급 연료 유량은 약 1.3배 늘어났다. 수정 후 다중 분사에 대한 연료 제트를 가시화한 결과, 단일 분사와 동일 수준의 마하 디스크 높이 및 제트 경계면이 확인되었다 (Fig. 12 (a), (b)). 하지만 두 연료 제트가 서로 겹치는 부분이 발견되었으며, 해당 부분에서 제트 경계면과 마하 디스크가 약해지는 것이 관찰되었다.

        
          
          

          Fig. 12 
				
          

          
            Fuel injection system of model 1, 2 after modification.
          
          

          

        

        Fig. 13 (a), (b), (c-1)은 연료 분사 모델 3 (Fig. 5 (b)) 대한 다중 분사에 따른 연료 제트 발달 실험 결과와 마개 배치도를 나타낸다. Fig. 12 (c)의 분사 시스템을 이용하여 연료 제트를 비교한 결과, 단일 분사 (Fig. 13 (a))와 이중 분사 (Fig. 13 (b))에 대해서는 마하 디스크의 높이 및 제트 경계면의 크기가 동일하였지만, 삼중 분사를 실시할 경우 연료 제트가 발달하지 않았다(Fig. 13 (c-1)).

        
          
          

          Fig. 13 
				
          

          
            Fuel injection system modification of model 3.
          
          

          

        

        앞선 분사 시스템의 경우와 동일하게 공급 연료 유량 부족을 원인으로 규정하고, 연료 분사 시스템을 Fig. 13 (d)와 같이 수정하였다. 삼중 분사에 따른 연료 유량을 충족시키기 위하여 두 개의 솔레노이드 밸브를 동시에 이용하여 2배의 연료를 공급하였다. 그 결과 Fig. 13 (c-2)와 같이 단일 분사 및 이중 분사와 동일 수준의 마하 디스크 높이 및 연료 제트 경계면이 관찰되었다.

      

      
        3.4 짧은 시험 시간
        이론적인 충격파 터널의 시험 시간은 입사 충격파 도달 직후부터 접촉면과 반사 충격파의 상호 작용으로 발생한 파동이 도달하는 시점까지이다. 이를 바탕으로 본 연구에서는 충격파 관 연장을 통해 접촉면의 도달 시간을 물리적으로 지연시키고 이에 따른 시험 시간 변동을 실험적으로 확인하였다.

        Table 2는 충격파관 충전 조건 및 충격파관의 각 부분 길이를 나타내고 있다. 표에서 A는 연장 전 조건으로 이를 기준으로 삼았다. B는 저압관만을, C는 저압관과 고압관 모두를 연장한 조건이다. 한편 B와 C는 A 대비 고압관 및 천이관의 압력이 낮은데, 이는 각각의 충격파 진행 속도를 A와 맞추기 위함이다. 해당 충전 조건은 반복 실험을 통하여 설정하였다.

        
          Table 2. 
				
          

          
            Pressure filling and geometry details.
          
          

        

        
          
            
              	Condition
              	Pressure [MPa]
              	Length [m]
            

            
              	Driver
              	Transition
              	Driven
              	Driver
              	Driven
            

          
          
            	A
            	3.1
            	1.5
            	0.04
            	2.1
            	10.0
          

          
            	B
            	2.9
            	1.3
            	0.04
            	2.1
            	11.5
          

          
            	C
            	2.9
            	1.3
            	0.04
            	4.1
            	11.5
          

        

        

        PCB piezoelectric 동압력 센서를 이용하여 충격파관 끝단 압력을 측정하고, 압력 변화 양상을 관찰하여 충격파관 끝단에서의 시험 시간을 측정하였다. Fig. 14는 해당 실험 결과이며, A의 시험 시간은 약 1.2 ms, B는 0.5 ms, 그리고 C는 3.5 ms로 측정되었다. 이러한 시험 시간 계산의 타당성 확보를 위하여 흡입구 유동 가시화 이미지에서 측정된 시험 시간과의 비교하였다. 조건 A에 대한 흡입구 유동 가시화 이미지(Fig. 9 (b))에서 시험 시간은 약 1.2 ms로 측정되었으며 이는 충격파관 끝단 압력 데이터로부터 계산된 시험 시간과 일치하는 결과이다. 따라서 시험부에서의 시험 시간과 충격파관 끝단에서의 시험 시간은 큰 차이를 보이지 않으며, 시험 시간은 최초 충격파 도달 이후부터 압력 변화 양상이 달라지는 지점까지로 계산 가능하다.

        
          
          

          Fig. 14 
				
          

          
            Increase of test time after modification.
          
          

          

        

        조건 별 시험 시간 비교 결과, 고압관과 저압관 모두를 연장한 C의 경우에는 시험 시간이 3.5 ms 수준으로 늘어났다. 하지만 저압관만 연장한 B의 경우에는 시험 시간이 오히려 0.5 ms 수준으로 짧아졌으며, 정상 상태 압력이 낮은 것이 확인되었다.

        최초 저압관의 길이-직경 비율은 약 78이었다. Hournung[6]에 따르면 충격파관의 이상적인 구동을 위해 필요한 길이-직경 비율은 100 수준이어야 한다. 따라서 B와 같이 저압관을 1.5 m 연장하여 길이-직경 비율을 90으로 변경하였다. Schemperg[7]의 연구 결과, 길이-직경 비율이 증가할수록 시험 시간 역시 연장되었지만 충격파관 벽면 경계층 역시 증가하여 입사 충격파의 속도가 감쇠하였다. 따라서 조건 B와 같이 저압관만을 연장할 경우, 벽면 경계층에 의한 감쇠로 인해 입사 충격파의 속도가 느려져, 입사 충격파 도달 시점과 접촉면 도달 시점 사이의 시간이 짧아져 시험 시간이 짧아지는 것으로 판단된다. 또한 충격파관 벽면 경계층으로 인한 입사 충격파의 세기가 약해져 유동 발달 역시 영향을 받는 것으로 판단된다. 하지만 C와 같이 고압관과 저압관 모두 연장할 경우, 고압관 끝에서 반사된 팽창파의 선두부 도달이 지연되는 동시에, 접촉면과 반사 충격파의 상호 작용으로 발생한 파동의 도달이 지연되어 시험 시간이 연장되는 것으로 생각된다.

      

      
        3.5 기술적 난제 극복 후 실험 결과
        Fig. 15은 앞서 언급한 기술적 난제를 해결한 이후 모델 스크램제트 실험 결과이며, 분사 모델 3을 사용한 삼중 공동 전단 분사 실험 결과를 대표적으로 나타낸 것이다. Fig. 15 (a)는 흡입구 및 연소기 내부 유동 가시화 결과를 모델 표면에 맞게 겹쳐 나타낸 것이다. 유동 가시화 결과, 흡입구 유동 및 연소기 내부 유동은 각각 약 3.5 ms와 2.5 ms 동안 안정적으로 유지되었으며, 이 시간동안 격막 파편에 의한 유동 교란은 발견되지 않았다. 흡입구 유동과 연소기 내부 유동의 정상 유동 유지 시간 차이가 보인다. 이는 연소기 내부 유동의 복잡한 충격파 구조 및 배압 증가에 따른 유동장 교란이 흡입구 유동에 비해 더 일찍 일어났기 때문으로 생각된다.

        
          
          

          Fig. 15 
				
          

          
            Experimental data after modification. 
          
          

          

        

        Fig. 15 (b)는 연소기 내부 화염 촬영한 결과이다. 화염 촬영 결과 에틸렌의 자동 발화가 관찰되었다. 즉 해당 유동 조건의 엔탈피가 충분히 높아 에틸렌 자동 발화가 가능한 것이다. 최초 화염이 공동 내부에서 발견된 후, 연소 영역은 공동 내부의 재순환 영역으로 전파되었으며 안정적으로 화염이 유지되었다. 또한 공동 내부 연료-공기 혼합물의 일부가 연소기 내부 유동을 따라 공동 후류부로 빠져나오면서 공동 후류부에도 화염이 유지되었다.

      

    

    

  
    
      4. 결 론
      본 논문은 충격파 터널을 이용한 모델 스크램제트 연구 수행에 있어 발생한 문제점 및 해결 방안을 제시하였다. 해당 문제점은 흡입구 유동 불시동, 격막 파편에 의한 유동 교란 및 모델 손상, 다중 분사에 따른 연료 제트 미발달, 그리고 짧은 시험 시간으로 구분되었다. 시험 모델 면적 축소, 격막 두께 조절, 연료 분사 시스템 수정, 그리고 충격파관 연장을 통하여 문제를 해결하고 개선된 시험 결과를 얻었다. 위와 같이 본 논문에서 명시한 기술적 난제의 해결 방안은 다른 충격파 시험 수행에 좋은 참고 자료가 될 것으로 기대된다.
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