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ABSTRACT

During the operation of a dual-mode scramjet, the transition from ramjet to scramjet or vice-versa is

inevitable and detailed gas dynamics related to the mode transition is of practical importance for safely

operating the dual-mode scramjet. In the present study, theoretical and computational analyses have been

carried out to investigate the detailed flow physics during the mode transition. The present computations

have simulated the internal flow field in the Michigan dual mode combustor (MDMC) model which has a

single hydrogen fuel injection normal to the wall and the unsteady compressible Navier-Stokes equations

were solved using a fully implicit finite volume scheme, with Reynolds stress closure model and laminar

finite–rate reaction model. The total temperature at the inlet of isolator and the hydrogen fuel equivalent

ratio were changed to investigate their effects on gas dynamics of the mode transition. The results showed

that at given Mach number and total temperature, the increment in the hydrogen fuel equivalent ratio causes

the scram-mode to ram-mode transition which is discontinuous with a non-allowable region. There was a

limit value for the fuel equivalent ratio to maintain the flow conditions constant and a further increase in the

equivalent ratio induced the upstream flow states to change. The variation in the total temperature changed

the boundary of the mode transition.

초       록

이중모드 스크램제트가 작동하는 동안 램제트 모드에서 스크램제트 모드로의 천이 혹은 그 반대의 경우가 불

가피하고 모드 천이에 관련된 기체역학의 세부 정보들은 이중모드 스크램제트의 안전한 작동에 있어서 매우 중

요하다. 본 연구에서는 모드 천이가 발생하는 동안 상세한 유동 특성을 조사하기 위해 이론해석과 수치해석을 수

행하였다. 현재 계산들은 단일 수소 연료의 주입을 사용하는 Michigan 대학의 이중모드 연소기 모델의 내부 유동

장을 수행하였고, 비정상 압축성 Navier-Stokes 방정식을 Reynolds stress closure model과 laminar finite-rate

model로 fully implicit finite volume scheme을 사용해 풀었다. 기체역학의 모드 천이에 관한 격리부 입구의 전

온도와 수소 연료의 당량비의 효과를 조사하기 위하여 위의 변수들을 변화시켰다. 격리부 입구에서 마하수가 일

정하게 유지되는 경우, 당량비가 증가하면 스크램제트 모드에서 램제트 모드로 천이가 발생한다. 이 때, 천이는 

당량비에 따라 불연속적으로 나타나며, Non-allowable region이 발생한다. 한편 격리부 입구에서 전온도가 증가는 

모드 천이 경계를 변화시켰다.
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Nomenclature

H: 격리부 높이

[ER]: 당량비

M1: 격리부 입구의 마하수

M2: 연소실 입구의 마하수

M3: 초킹이 발생하는 지점의 마하수

P: 정압

P0: 전압

T0: 전온도

Hf: 연료 발열량

: 연소 효율

fst: 이론 공연비

cP: 비열

 : 비열비

A2c: 연소실 입구의 실제 유동 면적

A1: 격리부 입구의 면적

 : 질량유량

1. 서    론

최근까지 이중모드 램제트의 모드 천이에 관

한 많은 연구가 수행되었다. Bement 등[1]은 격

리부를 포함하는 스크램제트 엔진 모델에 관해 

연구를 했다. 격리부 입구의 마하수는 2.2이며 

전온도는 1028k에서의 조건에서 연구를 수행하

였다. Waltrup 등[2]이 제시한 식의 경향을 잘 

예측하였지만, 정확한 값을 예측함에 있어서 불

확실성이 존재하였다. Mitani 등[3]은 벽면의 압

력 그래프를 통해 reaction-controlled combustion

에서 mixing-controlled combustion으로의 변화

를 마하수 6인 시험 모델을 통해 나타내었다.

Chun 등[4]은 마하수 2.1로 설계된 노즐을 이용

해 유동 방향과 나란한 방향으로 수소 연료를 

분사하는 스크램제트 실험을 하였다. 당량비가 

증가에 따른 모드 천이를 weak combustion과 

strong combustion을 통해 설명하였다. Masumoto

등[5]은 스크램제트 실험에 사용되는 스크램제트 

연소기의 최적의 모델과 유동 조건을 위한 실험

을 하였다. 수소 연료는 유동 방향의 30도의 각

도로 분사되었고, 총 4가지의 모드를 관찰할 수 

있었다. Kouchi 등[6]은 마하수 5.3, 전압력 

4.8MPa 그리고 전온도 1500k인 조건에서 당량비

에 따른 모드 천이를 3 차원 수치해석을 통해 

설명하고 있다. Fotia 등[7]은 마하수 2.2로 설계

된 노즐을 이용하여 같은 형상에서 전온도를 

1000k-1400k, 전압력을 310k-590k 그리고 다양한 

당량비에서 모드 천이에 관한 실험을 하였다. 실

험을 통해 얻은 모드 천이의 경계를 나타내고 

있지만 예외가 존재한다.

많은 극초음속 추진체는 이중모드 추진시스템

에 의해서 작동하게 된다. M∞ = 3 ~ 6로 작동

되는 극초음속 추진체의 엔진 입구부터 연소실

까지 유속이 아음속으로 감속이 된다면, 추진 시

스템은 가장 효율적으로 작동하게 된다. 연소실

에서 유속이 아음속으로 발생하도록 하기 위해

서 초음속 디퓨져의 도움으로 감속시킬 수 있다.

그러나 M∞ = 6이거나 그 이상인 경우에는 만약 

디퓨져의 도움으로 연소실에서의 상태를 아음속

으로 유지하게 되면 전압력의 손실이 매우 커지

게 되고 엔진 입구에서의 산소와 질소 기체의 

해리 작용이 과도하게 일어날 수 있으므로 M∞

= 6 이거나 그 이상인 경우에는 연소실에서의 

상태를 초음속으로 유지하는 것이 더 효율적일 

수 있다.[8] 연소실에서의 유속이 빨라질수록 자

연 발화가 발생하는데 소요되는 시간인 지연 시

간이 길어지게 된다. 화염의 안정화와 지연시간

을 줄이기 위해 공동이 존재한다.[9] 위에서 언

급한 2가지 경우 중 어떤 것이라도 연소가 발생

하면 연소실에서는 압력이 급격하게 상승한다.

이중모드 램제트에 주입되는 연료의 질량유량과 

엔진의 입구 마하수 변화에 따라 경계층이 견딜 

수 있는 한계 압력을 넘어서면 경계층 박리에 

의해 격리부 내에서는 shock train이 발생하게 

된다. 이 shock train의 특성에 대한 연구는 

Matsuo el at.[10]에 의해 수행되었다. 비점성 유

동의 접근법에서 이 같은 충격파 시스템은 수직 



충격파가 발생하지만 실제로는 경계층이 존재하

기 때문에 충격파 시스템은 많은 경사 충격파와 

람다 충격파로 이루어진다. 이 충격파 시스템의 

강도에 따라 유동을 낮은 초음속으로 감속시키

거나 아음속으로 감속시키기도 한다. 또한, 특정 

조건에서 충격파가 이중모드 램제트의 입구 밖

으로 밀려 나가는 현상인 unstart 현상을 방지하

기 위하여 스크램제트 입구와 연소실의 사이에 

길고 일정한 단면적의 덕트인 격리부를 사용한

다.

현재까지 스크램제트 모드 천이에 관한 많은 

연구가 수행되었지만 왜 모드 천이가 발생하는

지에 관한 구체적인 원인과 요소들에 대한 연구

가 미흡하다. 실제 이중모드 램제트 작동시 모드

천이로 인한 유동의 특성이 급격하게 변화해 추

력의 변화가 불가피하다. 이를 적절하게 예측하

고 원인들이 밝혀져야만 이중모드 램제트의 운

행에 안정성이 확보될 것이다. 본 연구에서는 스

크램제트 모드 천이의 주원인 중의 하나인 당량

비의 영향에 대한 연구를 수치해석을 통해 수행

하였고, 신뢰성 확보를 위해 MDMC 모델의 실

험 결과와 수치해석 결과를 비교하였다. 현재 수

치해석을 통해 얻은 결과들이 Shapiro[19]가 제

시한 Eq. 1과 경향이 잘 일치하였고, Heiser 등

[17]이 제시한 이론식과 수치해석을  비교한 결

과를 잘 나타내고 있다. Eq. 1을 통해 이중 모드 

스크램제트에서 발생하는 압축성 기체역학적 현

상을 잘 설명할 수 있다. 예를 들어 스크램제트 

모드의 경우, 모델 내부 유동이 모두 초음속이므

로 연소실에서 질량유량의 증가는 연소실에서의 

마하수 감소를 초래한다. 이에 따라 연소실에서

의 압력은 증가한다. 이는 스크램제트 모드에서 

당량비 증가는 압력의 증가를 설명할 수 있고,

램제트 모드의 경우 연소실의 하류 부근에서 초

킹현상이 발생하였을 때 마하수는 1이므로 연소

실 입구의 유동이 아음속인 램제트 모드에서 질

량유량의 증가는 격리부 출구에서의 마하수 감

소를 초래하고 이는 급격한 압력의 증가를 설명

할 수 있다. 이는 본 연구의 수치해석 결과가 나

타내는 경향과 매우 잘 일치한다.
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위의 식에서 M는 마하수, 는 기체의 비열비,

는 질량유량[kg/s]이며, T0는 격리부 입구에서 

전온도[K]이다.

2. 수치해석 방법

2.1 계산영역

수치해석에 사용되는 모델은 Micka가 사용한 

MDMC의 실험 장치 모델을 사용하였다.[11,12]

격리부와 연소실 부분을 기반으로 한 이중모드 

연소실의 실험 장치를 계산영역으로 정했다. Fig.

1에서 보이듯이 격리부의 총 길이는 358mm이고 

공동을 포함한 연소실의 총길이는 444.3mm이다.

실제로 주 연료 주입구는 2개가 존재하며, 공동

의 선단으로부터 44.5mm, 14.0mm 떨어진 위치

에 존재한다. 공동의 밑바닥과 공동의 후단 벽면

에 보조 연료주입구가 2개 존재한다. 주 연료 주

입구의 직경은 2.49mm이며, 보조 연료주입구의 

직경은 1.19mm이다. 마하수 2.2로 설계된 노즐을 

사용하였고 전압력은 590kPa로 일정한 값을 가

지며 T0는 1130 ~ 1400k로 가열된 공기가 격리

부 입구를 통해 유입이 된다.

수치해석에 사용된 격자는 대략 6만개의 정렬격

자를 적용하였고, 경계층 유동이 발달하는 벽 주

변 및 공동내부에 격자를 집중시켰다. 모든 벽면

의 경계조건은 no-slip 조건을 적용하였고, 노즐 

입구에 pressure inlet 조건, 연소실 확대부 외부

에 직사각형으로 pressure outlet 조건을 적용하

였다. 연료 주입구에는 mass-flow inlet조건을 적

용하였다.
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Fig. 1 Schematic of computational flow field

2.2 수치해석적 방법

본 연구에서는 격리부와 연료 주입구 주위의 

복잡한 유동장을 해석하기 위해, 2차원 압축성  

Navier-Stokes equation을 적용하였으며, implicit

finite volume scheme을 적용하였다. 또한 

density-based solver인 coupled scheme을 사용

하였다. MDMC 모델의 내부 유동의 수치모사를 

위해 Reynolds stress 난류 모델[13-15]을 사용하

였고, Species transport model 모델을 통해 격

리부 입구의 산소와 질소의 비율을 일정하게 주

어 산소는 수소 연료의 산화제로 사용해 단일 반

응 메커니즘을 사용하였다. Laminar finite-rate

모델을 사용해 수소 연료를 사용한 이중모드 램

제트에서의 화학적인 반응을 예측하였다.

3. 결과 및 토론

무차원화한 값을 유동방향에 따라 나타내었다.

3.1 수치해석 결과와 실험 데이터의 비교 

Fig. 2는 전압력이 590KPa인 경우에서 전온도

가 1400K 그리고 1130K인 경우의 수치해석의 

검증을 위해 수치해석을 수행하여 실험 데이터

와 비교하였고, 상부 벽면에서의 정압을 격리부 

입구에서의 전압으로 무차원화하여 유동방향에 

따라 나타내었다. 주 연료 주입구에서 분사되는 

연료의 위치는 공동의 선단으로부터 44.5mm

(x/H = -1.75) 떨어진 위치에 있다. 주 연료 주

입구로부터 연료가 분사가 되고 공동 후단 벽면

으로부터 추가의 연료가 분사된다. 1130k의 경우 

압력 상승 구간과 피크 압력에서의 수치해석 결

과와 실험 데이터의 결과의 불일치를 확인할 수 

있지만 1400k인 경우 비교적 잘 일치하는 것을 

확인할 수 있다. 유사하게 Fig. 3은 전온도, 전압

력이 1080k, 1370k, 590kPa인 경우의 수치해석 

검증을 위해 수행한 경우의 압력 분포 그래프를 

보여준다. 주 연료 주입구에서만 연료가 분사되

고 공동에서 연료는 분사되지 않는다. 1080k의 

경우 압력 상승 구간에서는 실험 데이터와 수치

해석 결과가 잘 일치하나 피크 압력 부근에서는 

잘 일치하지 않는다. 반대로 1370k의 경우는 압

력 상승 구간에서 약간의 불일치가 있으나, 최고 

압력 구간에서는 비교적 잘 일치한다.

Fig. 2 Static pressure distributions along the top wall.

( ER = 0.21, upstream main fuel injection, rear

cavity,        )

Fig. 3 Static pressure distributions along the top wall.

( ER = 0.26, upstream main fuel injection, no

cavity )



3.2 스크램제트 모드 천이

연소실 내에서의 일정한 전압력과 전온도에서 당량비가 

변화에 따른 모델 내부 상세 유동장을 분석한다. 연소실 

입구에서의 마하수 변화는 이중모드 램제트의 모드 천이

의 발생을 나타낸다. 연소실 입구의 마하수가 1이상이면 

스크램제트 모드, 마하수가 1미만이면 램제트 모드라고 

한다.[17] 이중모드 램제트는 크게 램제트 모드와 스크램

제트 모드 두 가지로 구분하는데, 두 가지 모드를 의사

충격파의 강도에 따라 구별할 수 있다. 현재 시험 모델

의 경우, 마하수 2.2 설계 노즐을 사용하였고, Fig. 4는 

격리부 입구의 전온도가 1250k로 일정하며 전압력이 

590kPa로 일정한 경우, 당량비에 따른 마하수 분포를 도

식화하였다. 수치해석 검증을 위해 수행한 경우의 마하

수 분포를 정성적으로 보여주고 있으며 당량비가 증가함

에 따라 충격파가 격리부 상류에서 형성되는 것을 확인

할 수 있다. Fig. 5에서 x/H는 벽면을 따르는 거리를 무

차원화 했고, 벽면 압력은 격리부 입구의 일정한 전압력

으로 무차원화 하였다. 주 연료 주입구에서 분사되는 연

료의 위치는 (x/H = -0.55) 공동의 선단으로부터 

14.0mm 떨어진 위치에 있다. 모드 천이는 연소의 발열

에 의한 연소실에서의 초킹현상에 의해 발생한다. 그로 

인해 의사충격파가 격리부에서 형성되고 급격하게 모드 

천이가 발생할 때, 격리부 벽면의 압력을 통해서 모드 

천이를 감지할 수 있다.[21] 이를 수치해석 결과로부터 

유사하게 예측할 수 있고, 당량비가 증가할수록 압력은 

증가하며 충격파의 위치는 격리부 입구 방향으로 형성된

다. 당량비는 0.14, 0.18, 0.24 그리고 0.27로 증가시켰다.

당량비 0.27과 0.18의 경우, 수치해석 검증을 했다. Fig. 5

에 나타나 있듯이, 격리부에서 발생하는 shock train에 

의한 최초 압력 상승 지점을 잘 예측하고 있으나, 최고 

압력 부근에서 수치해석 결과와 실험 결과의 불일치를 

확인할 수 있다. 그리고 압력 분포의 전반적인 경향은 

잘 예측하는 것을 확인할 수 있다. Fig. 6은 Eq. 2를 이

용하여 마하수 분포를 보여주고 있으며, Eq. 2에서 압력

은 상부 벽면으로부터 얻었다.[11] Eq. 2는 단열이며 마

찰이 없다는 가정하에 질량 보존식과 운동량 보존식을 

이용해 공식화하였다. Fig. 6의 마하수의 분포에서 마하

수 진동이 발생하는 이유에 대한 이해를 돕기 위해 당량

비 0.27의 경우 마하수 분포를 도식화하여 충격파의 위

치를 표시하고 연료가 분사되는 지점도 표시하였다.

Fig. 4 Iso-Mach number contours. ( T0 = 1250K )

Fig. 5 Static pressure distributions along the top wall.

( T0 = 1250K )

Fig. 6 Mach number distributions on the top wall.
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 



 
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
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  





 

(2)

위의 식에서 M는 마하수, 는 기체의 비열비,

는 질량유량[kg/s]이며, P는 상부 벽면의 정압

[Pa]이다.

그림. 7은 연소실에서의 정온도 분포를 도식화하

였다. 당량비 0.04 ~ 0.27사이에서의 정온도 변화

를 나타내고 있으며 전반적인 연소는 연소실의 

하부 벽면에서 발생함을 확인할 수 있다. 당량비 

0.04의 경우에는 극소량의 수소 연료만이 주입되

고 있으며 모델 내부의 유동이 매우 빨라 연소

의 발생이 미미하다. 당량비 0.1의 경우에 연소

실의 하부 벽면에서 연소가 가장 활발하게 나타

났으며, 당량비가 증가할수록 연소의 발생이 줄

어드는 것을 확인할 수 있다. 반면에 당량비 

0.27의 경우에 연소실의 공동의 전단층 부근에서 

연소의 발생이 지배적으로 일어나고 있으며, 그

로인해 주변부의 온도 증가를 초래한다. Mitani

등[25]은 거의 대부분의 연소가 공동의 얇은 확

산 화염이 발생하는 부분에서 일어나고, 연소효

율에 영향을 미친다고 보고하고 있고, 현재 수치

해석 결과가 이와 유사하다. Fig. 8은 Eq. 3을 이

용해 당량비에 따른 연소효율을 나타내었

다.[23-24] 스크램제트 모드에서는 당량비에 따른 

연소효율의 변화가 미미하지만, 램제트모드에서

는 당량비가 증가할수록 연소효율이 급격하게 

감소함을 확인할 수 있다. Micka[12]는 Jet wake

stablized mode에서는 초킹이 발생하는 구간인 

공동의 후단에서 마하수가 급격하게 증가하고 

밀도가 급격하게 감소한다고 한다. 이는 연소의 

발열량이 급격하게 낮아지는 원인이라고 보고하

고 있고, 현재 수치해석 결과에서도 이와 유사하

게 당량비 0.27에서 연소효율이 상대적으로 낮은 

수치임을 확인할 수 있다. Mitani 등[25]은 연소

효율은 당량비와 반비례한다고 보고하고 있다.

현재 수치해석 결과도 연소효율은 당량비에 반

비례함을 잘 나타내고 있다.

Fig. 7 Static temperature contours. ( T0 = 1250K )

Fig. 8 Variation of combustion efficiency with equivalent

ratio. ( T0 = 1250K )

     

  
(3)

위의 식에서  
는 수소의 질량유량[kg/s]이며,

는 연소효율이다.

Fotia 등[16]에 따르면 모드 천이의 원인은 주 연료 주입

구에서 분사되는 연료에 의한 유동의 막힘 현상과 연소

실 내부에 발생하는 고압에 의한 막힘 현상의 상호 작용

에 의해 발생한다고 설명한다. Heiser 등[17]은 단열이며 



마찰이 없다는 가정하에 질량 보존식과 운동량 보존의 

식을 이용해  Eq. 4를 공식화하였다. 이 식은 격리부의 

출구 마하수의 변화에 따른 압력의 변화를 결정한다. 식

을 통해 격리부 출구에서의 압력을 정확하게 예측할 수

는 없으나 정성적인 특성들을 확인할 수 있으므로 연소

실 입구 마하수의 변화로 인한 압력 변화의 경향은 적절

히 모사할 수 있다. Eq. 4를 통해 충격파가 발생하지 않

는 스크램제트 모드에서는 마하수의 변동이 거의 없기 

때문에 압력비 또한 거의 1에 가까워 압력 변동도 미미

하다는 것을  알 수 있으며, 램제트 모드에서 연소의 활

성화로 인한 연소실 입구에서의 마하수 감소는 결국 의

사충격파의 강도를 강하게 함을 설명할 수 있다. 그리고 

격리부 출구에서의 effective supersonic core flow area

를 이론적으로 구하기 위해 Heiser 등[17]은 Eq. 5를 공

식화하였고, A2C는 경계층의 박리현상이나 완전 재순환

류 현상에 의한 면적 두께를 제외한 격리부 출구에서의 

실제 유동 지나갈 수 있는 면적이다. 실제로는 구할 수 

없는 값이다.
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


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위의 식에서 M은 마하수, 는 기체의 비열비, A

는 격리부 면적[m2], p는 정압[Pa]이다.

Fig. 9와 10은 Heiser, W. H. and Pratt, D.

T.[17]에 의해 제시된 Eq. 4와 Eq. 5를 사용해 나

타낸 그래프에 Eq. 2를 이용해 M2를 구해 당량

비가 증가함에 따라 표시하였다. 그림에서 보이

듯이 모드 천이가 발생할 때, 유동의 급격한 변

화를 야기한다. 이는 연소실 하류에서 발생하는 

초킹현상에 의한 유동의 변화가 원인이라고 사

료되지만, non-allowable region이 발생하는 구체

적인 원인을 이해하기 위한 상세 연구가 필요하

다.

Fig. 9 Variation of confined flow area fraction. ( T0 =

1250K, downstream main fuel injection )

Fig. 10 Variation of confined flow area fraction. ( T0 =

1400K, upstream main fuel injection )

Fig. 11은 이론해석을 통해 non-allowable region

을 나타내었다. 식들은 마찰과 열 발생을 무시하

였다. 열역학 제 2법칙을 만족하기 위해 Eq. 9가 

필요하다. 이때, Eq. 9를 표현하기 위해 Eq. 6-8

이 요구된다.[26] 최종적으로 Eq. 11을 나타내기 

위해 Eq. 10을 이용한다. Fig. 11에서 wLoss는 무

시하였다.
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Fig. 11 Theoretical analysis of non-allowable regions.

Fig. 12와 13은 스크램제트 모드 천이가 일어나

는 경계를 이론식과 실험에 의해 얻어진 데이터

로 나타내었다. Fig. 12와 13의 Choked Rayleigh

Line은 Eq. 12, 13을 이용하여 나타내었다. Fig.

12는 전온도가 1250K일 때, 당량비 0.04-0.27의 

범위에서 수치해석을 수행한 결과를 통해 모드 

천이가 발생하는 것을 나타내었다. 이와 유사하

게 Fig. 13은 전온도가 1400K 일 때, 당량비 

0.08-0.27의 범위에서 수치해석을 수행한 결과를  

나타내었다. Ikawa[20]에 제시하고 있는 Eq. 12

를 이용해 Bolender[18]가 제시하고 있는 방법으

로 Choked Rayleigh Line을 나타내었다. Eq. 13

은 마찰을 무시했을 경우, 일정한 관내 연소 혹

은 증발에 의한 전온도의 변화를 마하수의 함수

로 간단하게 표현한다.[19] 대표적으로 아음속일 

때, 가열에 의해 연소실 하류에서 초킹 현상이 

발생한 램제트 모드에서 연소실 입구의 마하수

는 감소함을 Eq. 7으로부터 예측할 수 있다.[22]

실험 데이터는 Fotia 등[16]에 의해 제시된 경계

를 나타내었다. Fig. 12에서 당량비가 0.18인 경

우, 수치해석을 수행해 얻은 결과가  Micka가 

제시한 결과와 일치하지만, Fotia가 제시한 경계

와 일치하지 않는 것을 확인할 수 있다. 이는 초

기조건이 다르기 때문이다. 또한, 이론식의 경계

와 수치해석의 결과가 일치하지 않는 이유는 이

론식은 마찰과 열 발생의 영향을 고려하지 않았

기 때문이다. 이론식에 관한 내용은 Shapiro[19]

가 잘 공식화 하였다.
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 
(12)

















 






 






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


 




(13)

위의 식에서 M은 마하수, 는 기체의 비열비,

fst는 이론 공연비, T0는 전온도[K], 는 당량비,

는 연소효율, Hf는 연료 발열량[kJ/kg] 그리고 

cP는 비열, [kJ/kg․K]이다.

Fig. 12 Combustion regimes as functions of total

temperature and equivalent ratio. ( T0 =

1250K )



Fig. 13 Combustion regimes as functions of total

temperature and equivalent ratio. ( T0 =

1400=K )

4. 결론

본 연구에서는 격리부 입구의 전압력은 

590kPa로 일정하고 전온도는 1130k – 1400k의 

범위에서 당량비의 변화에 따른 이중모드 램제

트의 모드 천이에 관해 연구를 한다. 격리부에서 

발생하는 충격파에 따라 변화하는 유동의 특성

을 조사하여 모드 천이에 관해 연구한다. 본 연

구에서는 당량비의 변화가 모드 천이에 지배적

인 영향이 미침을 알 수 있으며 스크램제트 모

드에서 램제트 모드로 모드 천이가 발생할 때,

압력 변화가 급격하게 나타나는 것을 확인할 수 

있다. 하지만, 연소에 의한 의사충격파 발생을 

정확하게 예측하기 위해 향상된 예측 방법으로 

후속 연구가 필요하다. 또한, 모드 천이가 발생

할 때, 급격한 유동의 변화의 발생 원인에 대한 

후속 연구도 필요하다.

후    기
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