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ABSTRACT

 

 At the early stages of development of high-speed propulsion systems, associated uncertainties 

cannot be easily modeled into probabilistic distributions, owing to the lack of test data, cost, and 

difficulty of simulating real-flight environments on the ground. To tackle this issue, in this 

research, the combustion efficiencies of dual-combustion ramjet engines are assumed to have been 

provided by experts and quantified by evidence theory. Using quantified uncertainty, the inlet 

area and combustor exit are optimized while satisfying reliability margins of thrust and thermal 

choking. The result shows a reasonable design of the engine under uncertain circumstances.

 

초       록

 

  고속 추진체계의 개발 초기는 자료의 부족, 비용 제약, 지상에서 실제 비행환경 모사의 어려움 등으

로 불확실 요소들을 확률분포의 형태로 모델링하기 어려운 실정이다. 이러한 이유로 본 연구에서는 이

중연소 램제트를 대상으로 전문가들의 경험에 의한 연소효율 정보를 수집하여 이를 에비던스 이론으로 

모델링하여 불확실성을 정량화 하였다. 정량화한 불확실성 정보를 이용하여 흡입구와 연소기의 출구면

적에 대하여 추력여유와 열질식의 불확실성을 고려한 신뢰성 최적설계를 수행하였다. 한정된 불확실 

정보를 가지고 엔진의 개념설계가 가능함을 확인할 수 있었다. 

Key Words: Uncertainty Quantification(불확실성의 정량화), Evidence Theory(에비던스 이론), Dual 

Combustion Ramjet(이중연소 램제트), Reliability Based Design Optimization(신뢰성 최

적화)
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φER  : equivalence ratio

    : skin friction coefficient

     : entropy limit 

    : combustion efficiency of gas 

generator

   : combustion efficiency of combustor 

   : specific impulse

CT   : thrust coefficient 

M5   : Mach no. at nozzle exit

A5   : area at nozzle exit

1. 서    론

  일반적인 최적설계는 입력변수나 모델링의 불

확실성을 고려하지 않기 때문에 설계 값은 제약

조건은 만족하지만 설계여유를 전혀 가지지 못

한 결과를 보여준다. 입력변수나 모델링의 불확

실성을 고려하기 위하여 최적설계단계에서 각종 

불확실 요소를 수학적으로 모델링하여 반영하는 

신뢰성 최적설계(RBDO: Reliability Based Design 

Optimization)기법이 연구되고 있다. 그렇지만 실

제 시스템 개발, 특히 고속추진체계 개발 분야에

서 신뢰성 최적설계 기법을 적용하기는 쉽지 않

다. 불확실한 변수들을 확률분포를 가지는 확률

변수로 모델링하기 위해서는 많은 량의 데이터

가 필요한데, 고속 추진체계분야는 사용할 수 있

는 데이터의 양은 매우 제한적이기 때문이다.   

비용등의 문제로 지상시험 시험설비를 갖추기가 

어렵고, 설사 설비를 확보하였더라도 지상시험 

조건을 비행환경과 동일하게 가져가기는 매우 

어렵기 때문이다. 

   불확실성에는 지식이나 경험이 부족하기 때

문에 발생하는 인지적(epistemic) 불확실 요소와 

온도 환경조건과 같이 제어할 수 없는 불확실 

요소(random)가 있다[1]. 인지적 불확실요소에 

대하여 Shaper[2]는 Dempster의 연구를 기반으

로  Dempster-Shaper 이론이라고 불리기도 하는 

에비던스 이론(evidence theory)을 제안하였다. 

에비던스 이론은 Belief(Bel)와 Plausibility(Pl)이

라는 두 매개변수를 각각 불확실성의 최소값과 

최대값으로 정의한다. 만일  Bel 과 Pl이 동일하

다면 이는 전통적인 확률과 동일한 의미를 가지

므로 전통적인 확률은 에비던스 이론의 특별한 

경우로 볼 수 있다. 에비던스 이론에서 제시하는 

확률 값은  불연속적인 특성을 가지므로 계산시

간이 매우 많이 필요하여 그동안 공학분야에서

는 잘 적용되지 않았다.  초기에 Oberkampf 와 

Helton[3]이 에비던스 이론을 간단한 수식에 적

용하였으며, Bae 등[4]이 비교적 큰 규모의 공학

문제에 이를 적용한 바 있다. 최적설계 문제에 

에비던스 이론을 최조로 적용 한 이는 Agawal 

등[5]이다. Mourelatos 등[6]이 매우 효율적인 

EBDO(Evidence Based Design Optimization)개

법을 제안하였다.

  본 논문에서는 DCR(Dual Combustion  Ramjet)

엔진의 초기 설계단계에서 에비던스 이론을 이

용하여 불확실성을 정량화하였다. DCR엔진은 

두 개의 연소기, 즉 가스발생기와  초음속 연소

기로 이루어져 있다. 두 연소기의 연소효율은 지

상시험 자료도 없을 뿐 아니라 수치계산으로 구

하기도 어려워 전통적인 방식으로 확률변수를 

모델링하기 쉽지 않다. 이에 따라 이 분야의 경

험과 지식을 가진 전문가들이 연소기의 효율을 

추정하였다. 이 데이터는 구간(interval)별로 제시

되어 있으며 상호 인접, 분리 및 중첩 등을 통하

여 Bel과 Pl이라는 두 가지 변수를 가지는 불확

실성 값으로 추정하였다. 나아가 계산된 불확실

성 값을 이용하여 흡입구와 노즐면적을 결정하

기 위한 최적설계를 수행하였다. 

2. DCR 엔진모델링 

 

  DCR엔진은 1977년 JHU/APL에서 최초로 제

기된 개념이다. 이름과 같이 두 개의 연소기를 

가지는 데, 고온의 가스를 발생시키는 가스발생

기와 초음속 연소가 이루어지는 초음속 연소기

가 직렬형태로 배치되어 있다. 아음속 흡입관을 

통해 가스발생기로 유입된 공기는 가스발생기내

부에서 일부 연소가 이루어진 후, 고온 가스상태 
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연료가 초음속으로 배출된다.  이 가스상태의 연

료는 초음속 흡입관을 통해 유입된 공기와 혼합

되어 초음속 연소관에서 연소가 이루어지는 구

조이다. 

  DCR 분야의 대부분의 연구는 Billig 등[7, 8]에 

의해 이루어 졌다. Fig. 2는 DCR엔진의 형태를  

보여주고 있다. 가스발생기의 출구에서 shock 

train의 끝단 s까지를 shock expansion zone이라 

부른다. 초음속 흡입구를 통과한 공기흐름은  여

기를 지나면서 연속적인 충격파를 발생시키며 

가스발생기의 출구흐름의 압력 Ps과 동일한 수

준을 가지게 된다. s-e구간은 연소영역으로서 반

경방향/축방향 연소구배가 형성된다. 많은 실험

[9]에서 유효 연소면적(AS)이 실제 연소기 면적

과 같아지는 e지점에서 연소압력 Pe가 Ps와 동

일해 지는 것을  확인하였다. 이 결과로부터 질

량보존, 운동량보존 및 에너지 보존관계 식을 유

도하였다. 
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   


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  만일 연소기가 일반적인 축대칭 형상이라면 

면적과 압력의 관계는 다음과 같이 유도된다. 

1 1

5 5 4sP A P A
 
 
 

      (2)

여기서 ε은 Billig[9]에 의해 정의된 엔트로피 한

계조건으로서 다음과 같이 표현된다.

Fig. 2  Schematic of DCR combustor[7].
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Fig. 2의 영역4-5구간 벽면압력은 Eq. 2와 Eq. 3

을 적분하여 얻을 수 있다. 
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Eq. 2로부터 면적 관계식은 다음과 같다. 
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Eq. 5로부터  A5와 영역4와 영역g의 다른 모든 

변수를 알고 있을 때, Eq. 1과 Eq. 5를 조합하여 

영역5의 변수와 PS를 계산할 수 있다.  그 외 흡

입구, 가스발생기 및 노즐 등의 변수들에 계산은 

참고문헌[11]에 기술되어 있다. 

3. 결정론적 해석 

  DCR엔진의 모델링을 통해 주어진 조건에서 

엔진의 추력 등을 계산할 수 있다. Fig. 3은  고

정된 형상에서 당량비와 마하수에 따른 Net 

Thrust 계수를 보여주고 있다. 당량비가 증가할

수록 추력계수가 증가하는 일반적인 경향을 볼 

수 있다. 속력이 증가할수록 추력계수가  감소하

는 것은 Ram항력의 증가 때문인 것으로 판단된

다. 

Fig. 1 Concept of DCR Engine.
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Fig. 3 Net Thrust Coefficient.

Fig. 4는 초음속 연소기의 노즐 끝단에서의 연소

흐름의 마하수를 보여주고 있다. Reyleigh관계식

에 의해 일정한 면적의 도관을 지나는 초음속흐

름의 속도는 열량이 증가할수록 감소된다. 비록  

초음속 연소기 노즐의 면적은 노즐끝단으로 갈

수록 증가(A5/Ae=1.668)하지만 열량의 유입이 

더 크기 때문에 연소속력이 줄어드는 것으로 생

각할 수 있다. 

4. 에비던스 이론

  

  에비던스 이론은 지식이나 경험의 부재에서 

오는 인지적 불확실요소를 정량화하는데 유용한 

도구이다. 확률분포로 모델링할만한 데이터가 없

는 상태에서 전문가들이 경험과 공학적인 지식

에 기반하여 불확실 변수의 범위와 이 범위 내

에서 구간별로 가중치를 제시한다. 에비던스 이

론은 하나의 변수에 대하여 각 전문가들이 제시

한 값들을 조합하고, 이를 다른 불확실 변수와 

조합하여 전체 시스템의  불확실성을 계산하는 

방식이다.  전문가들은  불확실 설계변수를  구

간별로 가중치를 가지는 여러 개의 구간으로 나

누어 구간별로 가중치를 제시하는데, 이를 

BPA(basic probability assignment)라 부른다.  

BPA는  참 값이 이 구간 안에 존재할 가능성을 

나타내는 우도(likelihood)의 의미를 가진다. 하

나의 불확실 변수에 대하여 다수의 전문가들은 

각기 다른 BPA를 독립적으로 제시하게 되는데,  

Fig. 4 Combustor Exit Mach No.
 

이때 제시되는 구간은 서로 겹칠 수도 있고 전

혀 다를 수도 있다.  Evidence의 정량화된 표현

인 m은 0에서 1사이의 값을 가지며, 전통적인 

확률값과 상이한 개념이다. 집합 A의 부분집합

인 집합 B의 모든 BPA, m(A)의 합을 Belief라 

부른다. 반면, 집합 A와 교집합 성분을 가지는 

집합 B의 BPA, m(A)의 합을 Plausibility라고 부

른다. 따라서  Belief(A), 또는 Bel(A)는 집합 A

의 최소값이며, Plausibility(A) 또는 Pl(A)는 집

합 A의 최대값이 된다.  

         
   

B A

Bel A m B


 
     (6)

          
B A

Pl A m B
 

            

   전문가들이 제시하는 불확실 변수의 범위와 

구간별 가중치가 일치하지 않으므로 이를 적절

히 조합하여 하나의 BPA로 산출하는 과정이 필

요하다. 다음은  Dempster‘s rule에 따라 여러 

BPA를 하나의 BPA로 조합하는 과정이다. 만일,  

두 명의 전문가 의견 m1과 m2 로 정의되는 두 

개의 BPA가 있다면, m(A)는 집합 B와 집합 C

의 교집합 구간에서만 정의되는 m을 가리킨다.  

Dempster‘s rule에 따라 Eq. 7과 같이 두 개의 

m을 하나의 m으로 조합할 수 있다. 
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m A A
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
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Fig. 5 Belief and Plausibility. 

여기서 

  
로서 1-K는 조합된 m(A)를 정규화하기 위해 나

누어 주는 값이다. 여기서 Pl(A)는 1에서 Bel( )

를 뺀 값과 같다. 

   1Pl A Bel A         (8)

Fig. 5는 Bel(A)과 Pl(A)의 관계를 보여준다. 여

기서 Bel(A) 와 Bel( ) 사이에는 불확실성이 존

재하므로 두 값의 합은 반드시 1이 될 필요는 

없다. 만일  Bel(A) 과 Pl(A)은 같은  값을 가지

다면 이는 전통적인 의미의 확률이 된다. 결론적

으로 Bel(A) 과 Pl(A)의 관계는 다음과 같다. 

     Bel A P A Pl A       (9)

5. 불확실성 정량화 

   본 연구단계에서 DCR엔진의 가스발생기 연

소효율( )과 초음속 연소기의 연소효율()은 

지상시험이 불가능 했으며, 전산해석으로도 얻기 

어려운 변수였다. 이에 두 변수를 유사분야의 경

험을 가진 전문가들로부터 Table 1과 같이 얻었

다. 두 명의 전문가가 각 변수에 대하여 구간과 

BPA를 제시하였다. 여기서 BPA는 일종의 가중

치와 유사한 개념이다. Eq. 6의 Dempster의 방

식을 적용하여 BPA를 조합하였다. 예를 들어, 

에서 두 전문가가 제시한 것 중에서 중첩된   

구간은 [0.86-0.88], [0.88-0.90], [0.90-0.92], [0.92- 

0.93], [0.93-0.94]이다. [0.86-0.88] 구간에서 BPA

는 0.2(mExp1) × 0.3(mExp2) = 0.06이 된다. 계산된  

1-K=0.4이므로 m[0.86-0.88] = 0.15이다. 이와 같은 

방식으로 각 변수에 대해 BPA를 조합하면 

Table 2와 같은 결과를 얻는다.   

  Table 2는 각각의 변수들에 대해 BPA를 조합

한 결과이다. 다음 단계는 모든 변수에 대해 

BPA를 조합하여야 한다. Table 2에서  와 

는 각각 3개와 5개의 조합으로 구성되었으므로  

두 변수의 구간의 BPA 조합은 Table 3과 같이 

총 15개가 된다. 

  Table 3은 가스발생기 연소효율( )과 초음속 

연소기의 연소효율()이라는 두 개의 불확실한 

변수의 구간과 각 구간에서 정의된 BPA(필기체)

를 보여주고 있다. 다음단계는 각 구간에서 성능

변수의 최대값과 최소값을 계산하는 일이다. 성

능변수는 추력효율(CT)와 노즐 출구 마하수(M5)

   1 2B C
K m B m C

 




Expert 

1

Interval
[0.82 

0.90]

[0.90 

0.95]

[0.95 

1.00]

BPA 0.3 0.4 0.3

Expert 

2

Interval
[0.83 

0.90]

[0.90 

0.95]

[0.95 

0.99]

BPA 0.2 0.5 0.3



Expert 

1

Interval
[0.86 

0.88]

[0.88 

0.90]

[0.90 

0.92]

[0.92 

0.94]

BPA 0.2 0.5 0.2 0.1

Expert 

2

Interval
[0.84 

0.88]

[0.88 

0.93]

[0.93 

0.95]

[0.95 

0.97]

BPA 0.3 0.4 0.2 0.1

Table 1. BPAs for combustion efficiencies.



Interval 
[0.83 

0.90]

[0.90 

0.95]

[0.95 

0.99]

m 0.1714 0.5714 0.2572


Interval

[0.86 

0.88]

[0.88 

0.90]

[0.90 

0.92]

[0.92 

0.93]

[0.93 

0.94]

m 0.15 0.50 0.20 0.10 0.05

Table 2. Combined BPAs for each variables.
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이다. 예를 들어 의 첫째구간인 [0.83, 0.90]과 

의 첫째구간인  [0.86,0.88]에서 CT를 계산하여

야 한다. 만일, 이 구간에서 CT가 단조증가(또는 

감소)하면 네 모서리점만 계산하면 되지만, 아닐 

경우, 비선형 최적계산을 통해 최대값과 최소값

을 구해야 하므로 훨씬 많은 계산이 필요하게 

된다. 

  Table 3은 가스발생기 연소효율( )과 초음속 

연소기의 연소효율()이라는 두 개의 불확실한 

변수의 구간과 각 구간에서 정의된 BPA(필기체)

를 보여주고 있다. 다음단계는 각 구간에서 성능

변수의 최대값과 최소값을 계산하는 일이다. 성

능변수는 CT와 노즐 출구 마하수(M5)이다. 예를 

들어,  의 첫째구간인 [0.83, 0.90]과 의 첫째

구간인  [0.86,0.88]에서 CT를 계산하여야 한다. 

만일 이 구간에서 CT가 단조증가(또는 감소)하면 

네 모서리점만 계산하면 되지만, 아닐 경우, 비

선형 최적계산을 통해 최대값과 최소값을 구해

야 하므로 훨씬 많은 계산이 필요하게 된다. 

  본 논문에서는 추력의 한계를 주어진 비행조

건에서 항력을 이길 수 있는 최대값인 0.11으로 

설정하였다. 각 구간에서 CT의 최대값이 0.11보

다 작은 경우, 최소값만 0.11보다 작은 경우를 

찾았다. 최대값이 0.11보다 작은 경우는 Bel이며, 

최소값이 0.11보다 작으면 Pl을 의미한다.

  Fig. 6은 주어진 비행조건에서  엔진이 내야 

하는 추력(CT0) 보다 더 큰 추력(CT)을 낼 수 있

는 가능성의 정도를 나타내는 누적 Bel함수(CBF,

Fig. 6 CBF and CDF for CT.

Fig. 7 CBF and CDF for M5.

Cumulative Belief Function)와 누적 Pl함수(CPF, 

Cumulative Plausibility Function)를 계산한 결

과를 보여주고 있다.  예를 들어 DCR엔진에게 

요구되는 추력계수 CT0가 0.11일 때, 엔진이 이

보다  작은 추력 가질 Belief의 정도는 0.15이며 

Plausibility의 정도는 0.65이다. 즉, 이 엔진의 추

력계수가 0.11보다 낮을 가능성이 0.15~0.65 사이

에 존재하는 것으로 이해할 수  있다.

  Fig. 7은 노즐 출구마하수 M5가 1보다 클 가

능성의 정도인 Belief와 Plausibility를 계산한 결

과이다. Fig. 4와 같이 초음속 연소흐름에서 열

량이 유입됨에 따라 노즐 출구 마하수가 감소하

게 되어 열질식(thermal choking)이 발생할 수 



[0.83 

0.90]

[0.90 

0.95]

[0.95 

0.99]

 m 0.1714 0.5714 0.2572

[0.86 0.88] 0.15 0.0257 0.0857 0.0836

[0.88 0.90] 0.50 0.0857 0.2857 0.1286

[0.90 0.92] 0.20 0.0343 0.1143 0.0514

[0.92 0.93] 0.10 0.0171 0.0571 0.0257

[0.93 0.94] 0.05 0.0086 0.0286 0.0129

Table 3. Combined BPAs for all variables.
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있다. 이를 방지하기 위하여 노즐출구 마하수가 

1이상이 될 Belief와 Plausibility를 계산하였다. 

다행스럽게도 M5가 1보다 작은 가능성은 없으므

로 이 엔진은 thermal choking 관점에서는 충분

히 안전한 것으로 생각할 수 있다. 

  전문가들이 제시한 BPA(Table 1)가 불연속적

이므로 누적 Belief와 누적 Plausibility도 계단형

태의 불연속성을 가지게 된다. Belief와 

Plausibility 사이의 간격은 신뢰도의 불확실성으

로 표현된다. 만일, 계산에 사용할 연소효율의 

데이터가 무한히 많아 하나의 확률분포로 정의

할 수 있다면, Belief와 Plausibility는 동일한 값

을 가지게 되어 하나의 누적확률분포(CDF)로 

Fig. 6과 Fig. 7을 표현할 수 있다. 

6. 에비던스 기반 최적화

   신뢰성 설계에서 설계 요구조건을 만족할 일

반적인 확률 값은 95%이상이다. Fig. 6과 같이 

설계한 DCR엔진이 추력 요구조건을 만족할 가

능성의 정도는 0.35~0.85로서 0.95보다 작은 수준

이므로 보다 보수적인 설계가 필요하다. 이에 따

라 Fig. 6의 에비던스 이론으로 구한 Plausibility

를 최적설계의 제약함수로 설정하여 최적설계를 

수행하였다. 

 

  
min

subject to  reqd f

f

Pl g g p 
d

d

d, x, p     (10)

여기서 목적함수 f는 비추력 Isp의 역수이며, 설

계변수 d는 흡입구 면적비(α), 노즐 면적비

(A5/Ae) 그리고 당량비(φER)이다. x는 불확실변

수로서 가스발생기 연소효율( )과 초음속 연소

기의 연소효율()이다. 제한조건은 제약함수 g

가 제한요구값 greqd 보다 작을 Plausibility의 정

도가 일정수준 이하가 되도록 정의하였다. 제약

함수의 제한요구값은 CT가 주어진 비행조건에서 

항력을 이길 최소값인  0.17보다 크게, M5는 1보

다 큰 조건으로 설정하였다. pf는 허용가능한 

Plausibility의 정도로서 0.3, 0.1, 0.01로 줄여가면

서 최적해를 구하였다. 최적계산은 Direct 알고

리즘[10]을 사용하였다. Eq. 10의 최적설계 문제

에 각 변수들을 대입하여 Eq. 11과 같이 정리하

였다.

                  

 
  

  

5

5

5 5

min , , , ,

subject to , , , , 0.17  

, , , , 1.0

SPcr e cr g c

Tcr e cr g c f

e cr g c f

I A A

Pl C A A p

Pl M A A p

   

   

   

 

  (11)  

                        

  Table 4에 결정론적 최적설계 결과(deterministic 

optimization)와 EBDO결과를 비교하였다. 결정

론적 최적설계에서 목적함수는 Eq. 11과 동일하

며, 제약함수는 CT와 M5가 각각 0.17과 1.0이하

를 만족하는 조건으로 설정하였다. 최적화 결과, 

목적함수는 가장 높은 Isp를 발생시키고 있다.  

그러나 추력계수와 M5가 각각 제한요구 값과 

동일한 활성(active)상태이다. 불확실요소에 의해 

설계변수나 모델링에 작은 변동이 발생하면 시

스템은 추력이 부족하거나 thermal choking 상

태에 빠지게 되는 위험성이 있다.  

   이러한 문제를 해결하기 위하여 EBDO는 제

약함수를  허용 가능한 Plausibility의 정도가 정

의된 pf 값보다 작도록 정의하였다.  예를 들어, 

Eq. 11에서 pf가 0.3이면, M5가 1보다 작을

(thermal chocking 발생) 가능성(plausibility)이 

0.3이하가 되도록 설계 값을 구하는 문제가 된

다. 계산결과를 보면, pf가 줄어들수록 허용 가능

한 Plausibility의 정도가 줄어들므로 목적함수인 

Isp값이 감소하는 보수적인 결과를 보여준다. 즉, 

성능(목적함수)를 양보하는 대신, 시스템의 신뢰

도(제한함수)를 확보하는 방식이다. Table 4의 함

수 계산횟수는 결정론적 최적화와 EBDO 각각 

103과  105 수준이다. EBDO에서는 바깥 루프는 

최적화 계산을 수행하며, 매 최적계산마다. 각 

제한함수의 Plausibility를 만족하기 위한 내부 

루프가 있으며, Plausibility 계산에는 각 BPA마

다 최고값과 최소값을 찾아야 하므로 계산 횟수

는 더욱 증가하게 된다.
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7. 결    론 

  에비던스 이론을 이용하여 인지적 불확실 요

소에 대한 불확실성을 정량화하고, 최적설계를 

수행하였다. 에비던스 이론은 시험자료나 계산결

과를 얻기 힘든 분야에서 전문가의 의견과 같은 

제한적인 정보를 가지고 불확실성을 정량화 하

는데 유용한 도구임을 확인할 수 있었다. 향후 

EBDO의 계산효율을 증대시키는 문제는 풀어야 

할 숙제이다. 
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Deter-
ministic

EBDO

pf =0.3 pf =0.1 pf =0.01

 0.5276 0.5852 0.6194 0.6478

5 eA A 1.6680 1.6918 1.7656 1.7656

cr 0.6148 0.6556 0.6570 0.6581

SPcrI R R-13 R-26 R-28

TcrC 0.17

5M 1.0

 0.17TcrPl C  0.15 0.0 0.0

 5 1.0Pl M  0.2571 0.0386 0.0

Table 4. Comparison of Deterministic and Evidence 

Based Design Optimization.
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