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ABSTRACT

In order to improve the performance of the air breathing engines, it is important to
maximize the total pressure recovery through air intake. In this study, we investigated
whether the Oswatitsch method, which guarantees the maximum pressure recovery for
supersonic intake, is effective at hypersonic speed by compressing the intake air with the
same intensity at each ramp. The non-linearity of the shock wave normal Mach number at
each ramp stage was analyzed by comparing the compression ramp angle and the number
of ramp to the inflow Mach number in terms of compressible thermodynamics and the
operation limits of the inlet. Based on this analysis, the Oswaitisch technique yields valid
conditions not only in supersonic but also hypersonic flight regime.

초 록

공기 흡입식 엔진의 성능 향상을 위하여 흡입구를 통한 유입공기의 전압력 회복률을 최

대로 하는 것은 엔진 설계에 있어서 매우 중요하다. 흡입구의 각 램프 단에서 발생하는 충

격파의 세기를 동일하게 흡입공기를 압축하면 흡입구에서의 최대 전압력 회복을 보장한다

는 Oswatitsch 기법이 극초음속에서도 유효한지를 조사하였다. 극초음속 영역에서의 흡입구 

작동 한계를 고려하여 압축 특성 및 열역학적 관점에서 유입 마하수에 따른 흡입구의 압축 

램프 각도와 램프 수에 따른 흡입구 성능을 비교하여 각단에서 발생하는 충격파 강도에 영

향을 주는 경사 충격파에 수직한 마하수의 비선형성을 분석하였다. 이 분석을 근거로 

Oswaitisch 기법이 초음속에서 뿐만 아니라 극초음속 비행 영역에서도 유효한 결과를 도출

할 수 있음을 확인하였다.

Key Words : Hypersonic Flow(극초음속 유동), Engine Performance(엔진 성능), Inlet
Performance(흡입 성능), Total Pressure Recovery Rate(전압력 회복율)
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Ⅰ. 서 론

현대의 공기 흡입식 고속 추진 기술은 초음속 

영역에서 극초음속 영역으로 확장되고 있다. 작

동유체의 흡입구와 노즐 출구에서의 모멘텀의 차

이를 이용해 추력을 발생시키는 공기흡입식 엔진

의 경우, 극초음속 비행 시 연소과정에서 공급되

는 에너지는 흡입구로부터 유입되는 운동 에너지

에 비해 상대적으로 작으므로 흡입구의 전압력 

손실을 최소화해야하는 것은 극초음속 엔진 설계

에 있어서 매우 중요한 요소이다.
최대 전압력 회복률을 갖는 흡입구 설계를 위

해 Oswatitsch는 초음속 엔진 흡입구에서 동등한 

충격파 강도를 갖는 두개의 충격파를 형성하여 

최대 전압력 회복률을 보장하는 설계 기법을 고

안하였으며[1], 이는 지금까지 초음속 엔진 설계 

시 보편적으로 사용되고 있다.
극초음속 영역에서도 흡입구 성능 향상을 위

한 형상 설계에 관한 연구는 실험과 수치 해석을 

통해 연구가 진행되고 있다. Driscoll 그룹은 초

음속/극초음속 영역에서의 비행에 최적의 성능

을 확보하기 위해 가변형 흡입구 설계 기법을 제

안하였으며[2], 유선 추적 기법을 통한 형상 천이 

흡입구에 관한 이론, 실험, 수치해석 연구가 수행

되고 있다[3-5]. Lei와 Zhang은 흡입구 벽면에서 

마하수 변화가 일정하도록 형상화하여, 수치해석

과 실험을 통해 기존의 흡입구 형상에 비해 흡입

구 성능이 향상됨을 확인하였으며[6,7], Gruhn은 

LAPCAT 프로그램의 일환으로 마하수 8.0 비행

을 위한 2-D, 3-D 쐐기형 흡입구의 설계와 설계

점/탈설계점에서의 성능 특성을 실험을 통해 확

인하였다[8]. 국내에서는 초음속 흡입구의 형태와 

충격파 개수, 압축 각도에 따른 성능 설계 기법

에 대한 연구[9]가 수행되었으며, 초음속 흡입구 

형상 설계의 최적화 기법에 관한 연구[9-12]도 수

행되었다. 이처럼 초음속 흡입구에 관한 연구는 

활발히 이루어져 왔지만 극초음속 엔진의 흡입구

의 특성과 설계 주요 변수에 관한 연구는 미흡한 

실정이다.
따라서 본 연구에서는 초음속 흡입구의 설계 

기법으로 제안된 Oswatitsch의 설계 기법, 즉 두 

개의 동등한 충격파의 강도를 같도록 하는 것이 

극초음속 흡입구에서도 최대전압력 회복률을 보

장하는지를 판단하기위해 Oswatitsch의 설계 기

법을 기반으로 하여 극초음속 영역에서의 유동 

특성을 비교 분석하고 작동 한계를 구분하였다.

Ⅱ. 본 론

2.1 쐐기형 흡입구

쐐기형 흡입구의 충격파 이후 유동의 방향은 

쐐기 표면에 평행하게 변화하고, 다른 충격파를 

만나기 전까지 유동장 내에서 모든 물성치가 동

 : Mach number δ : compression ramp angle

m : shock number  : total pressure recovery

 : static pressure

 : total pressure Subscripts

 : static temperature n : normal component

x : x coordinate f : front of shockwave

y : y coordinate b : back of shockwave

Greek symbols t : property of entire intake

α : shock wave angle m : number of shockwave

β : compression angle 1 : first shockwave

 : specific heat ratio 2 : second shockwave

 : density ∞ : free stream

Nomenclature
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Fig. 1. Schematics of a wedge-type air
intake

일하다. Fig. 1은 쐐기형 흡입구의 일반적인 형상

과 흡입구에 의해 발생하는 경사 충격파의 구조

를 나타낸 그림이다. 발생하는 경사충격파의 각

도  , 흡입구의 압축 각도는 β이다. 형상을 결정

함에 있어 모든 경사 충격파가 흡입구 카울에서 

만나도록 설계되는 것이 최적의 성능을 발휘하

며, 흡입구에서의 전압력 손실을 최소화하기 위

해 Oswatitsch 설계 이론[1]에서는 각 경사충격

파에서의 전압력 회복률이 동등하게 분포되도록 

설계한다.

이러한 충격파 시스템의 경사 충격파 전 후의 

유동 특성은 식(1)~(7)로 표현된다[2].
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2.2 최대 압력 회복률의 쐐기 형상

2.2.1 초음속 영역에서의 램프 각도

초음속 흡입구 설계의 주요 인자인 전압력 회

복률은 충격파 이전과 이후의 전압력의 비율로 

나타낼 수 있다. 엔진 추력 효율에 직접적인 영

향을 주는 전압력 회복률을 최대화하기 위해 

Oswatitsch는 각 램프에서의 충격파 강도를 동등

하도록 하는 설계기법을 제안하였고 이는 수학적

으로 Lagrange multiplier 기법을 통해 증명되었으

며, 실험을 통해 초음속 영역에서 적용될 수 있음

을 확인하였다[1]. 충격파의 강도를 나타내는 충격

파 전후의 압력 상승 비율은 식(2)에 의해 충격파

에 수직한 마하수의 영향을 받는다. 따라서 충격파

에 수직인 성분으로 정의되는 Mn을 충격파 강도를 

비교하기 위한 변수로 이용하여 Oswatitsch 이론

의 적용과 검증을 위하여 사용하였다.

Figure 2는 고도 20km, 비행 마하수 4.0, 전체 

압축 램프의 각도는 20° 일 때, 2단 쐐기형 흡입

구의 램프 각도에 따른 전압력 회복률과 충격파

에 수직한 마하수를 나타낸다.

첫 번째 압축 램프의 각도가 증가함에 따라 

첫 번째 수직충격파 마하수(Mn1)는 증가하며, 첫 

번째 램프 각이 증가함에 따라 두 번째 램프 각

은 감소하므로 두번째 수직충격파 마하수(Mn2)는 

감소하게 된다. Fig. 2에서 첫 번째 램프에 의한 

경사 충격파와 두 번째 램프에 의한 경사 충격파

의 수직 성분 마하수가 일치하는 지점에서의 전

압력 회복율과 해석상의 최대 전압력 회복율은 

0.001% 내외의 오차를 보임으로서 두 경사충격

파의 강도가 일치하는 지점에서 최대 전압력 회

복율이 나타난다. 전압력 회복률은 충격파 강도의 

변화에 따라 변화하며, 초음속 영역에서는 각 충격

파 강도가 동일할 때에 최대 전압력 회복률을 가지

므로 Oswatitsch 이론이 만족됨을 확인하였다.
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Fig. 2. Total pressure recovery and shock
normal Mach number to ramp angles
at flight Mach number 4.0
(■ : Oswatitsch result)
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2.3 극초음속 영역에서의 램프 각도 결정

2.3.1 고려사항

Oswatitsch는 흡입구의 최대 전압력 회복률을 

주요 변수로 한 설계 기법을 램제트 엔진과 같은 

초음속 흡입구의 설계에 적용하여 종말 수직 충

격파가 존재함을 고려하였다. 따라서 공기의 해

리 온도를 고려할 때, 램제트의 이론적 작동 한

계 비행 마하수는 6.16이며, 연소기의 작동 한계

(연소실 내의 유동이 마하수 0.4)를 고려할 때,
비행 한계 마하수는 5.65 수준이다[11]. 그렇지만 

극초음속 비행을 위한 스크램제트 엔진에서는 경

사 충격파로만 구성된 스크램제트 엔진의 흡입구 

설계 시 Oswatitsch 설계 기법이 유효한지를 조

사하였다.

2.3.2 극초음속 흡입구의 작동한계

흡입구는 연소에 적합한 유동을 연소실로 유

입시키는 역할을 하므로 공기의 해리로 인한 연

소율 저하를 방지하기 위해 흡입구 유입 유동의 

온도는 공기의 해리 온도인 1550이하로 제한된

다. 그러나 비행 마하수가 증가할수록, 충격파 이

후의 온도 상승률은 커지게 되므로 이를 고려해

야한다. Fig. 3은 2단 쐐기형 흡입구 형상에 대하

여 Oswatitsch기법이 적용된 극초음속 영역에서

의 비행 마하수와 고도에 따른 충격파 끝단의 온

도를 나타낸다. 전체 압축 각도의 증가와 비행 

마하수의 증가로 인해 엔진 내부로 유입되는 공

기의 온도가 1550K를 넘는 영역이 발생함을 알 

수 있으며, 이는 고도와 흡입구 압축 각도에 따

라 비행체의 극초음속 비행 영역이 제한됨을 나

타낸다. 공기 해리 온도를 기준으로 고도에 따른 

최대 비행 가능 마하수 영역을 Fig. 4에서 확인

Fig. 3. Temperature distribution after final
shock (altitude : 0-50km, flight
Mach number: 6-20)

Fig. 4. Flight Mach number limitation to
prevent air dissociation

할 수 있다. 고도가 증가함에 따라 비행 한계 마

하수는 해수면에서 약 10km까지 증가하며, 이후 

약20km까지 일정하다가, 이후에 감소하기 시작

한다. 또한, 전체 압축각도가 증가할수록 동일 고

도에서 더 낮은 비행 마하수 한계를 갖는다. 이

러한 결과는 흡입구 설계 시, 공기 해리 온도를 

고려한 높은 비행 마하수 한계를 갖기 위해서는 

전체 압축 각도가 작을수록 좋지만, 전체 압축각

도에 따라 흡입구 전체 길이와 무게 등이 증가하

므로 이를 복합적으로 고려해야한다. 본 논문에

서는 공기 해리가 일어나지 않는 극초음속 비행

조건에서 Oswatitsch 이론의 적합성에 대해 조사

한다.

2.3.3 Oswatitsch 기법의 유효성 (램프 각 2단)

비행 고도 20km 및 30km에서의 전체 압축 각

도 20°의 쐐기형 램프 각 2단 흡입구 형상에 대

해, 낮은 초음속 영역에서부터 극초음속 영역까

지의 성능 해석을 수행하여, 마하수에 따른 전압

력 회복률과 충격파 강도에 영향을 주는 수직 성

분 마하수를 비교 분석하였다.
Figure 5에서 전압력 회복률의 변화 경향을 확

인할 수 있는데, 마하수 4의 초음속 영역에서는 

Oswatitsch의 설계 기법에 의한 최대 전압력 회

복률과 해석해로 구한 결과와의 차이가 거의 없

으며 충격파 강도 또한 동일함을 확인하였다. 그

러나 극초음속 영역에서는 차이가 발생하며, 최

대 전압력 회복률을 제공하는 압축램프의 각도 

또한 차이가 있음을 확인하였다.
Table 1은 해석적으로 계산한 최대 전압력 회

복률을 나타내는 형상에서의 충격파의 수직 성분 

마하수와 Oswatitsch기법의 결과를 비교한 것이

다. 비행 마하수가 증가함에 따라, 최대 전압력 
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Fig. 5. Total pressure recovery and shock normal
Mach number to ramp anglesat flight
Mach numbers 4, 12, 18 (■ : Oswatitsch
result, □ : Maximum pressure recovery)

회복률이 보장되는 충격파 강도에 차이가 발생하

며, 마하수 18의 경우, 동등한 마하수에 비해 

18%내외의 차이가 있다. 이는, 흡입구 설계 시,

극초음속 영역으로 가속될수록, 높은 전압력 회

복률을 보장하는 형상 결정 시, Oswatitsch 결과

에 비해, 첫 번째 압축 램프의 각도는 증가해야

함을 알 수 있다.

2단 흡입구의 전체 압축각도와 공기 해리 온도

를 고려한 Oswatitsch 기법의 형상과 해석해로 구

∞

Normal Mach Number

Max Oswatitsch Error (%)

     

3 1.364 1.336 1.350 1.350 1.02 1.03

4 1.487 1.442 1.465 1.465 1.52 1.53

5 1.618 1.553 1.586 1.586 2.01 2.04

6 1.759 1.658 1.709 1.709 2.95 2.99

7 1.902 1.764 1.833 1.833 3.72 3.79

8 2.045 1.867 1.957 1.957 4.49 4.61

9 2.198 1.960 2.081 2.081 5.63 5.80

10 2.355 2.045 2.203 2.202 6.94 7.16

11 2.511 2.128 2.323 2.323 8.13 8.39

12 2.674 2.200 2.441 2.441 9.56 9.86

13 2.834 2.271 2.557 2.557 10.83 11.16

14 3.007 2.326 2.671 2.671 12.58 12.90

15 3.167 2.389 2.782 2.782 13.81 14.12

16 3.326 2.450 2.892 2.892 14.99 15.29

17 3.504 2.489 3.000 3.000 16.82 17.02

18 3.672 2.535 3.105 3.105 18.24 18.35

19 3.846 2.573 3.209 3.209 19.86 19.83

20 4.020 2.607 3.310 3.310 21.45 21.24

Table 1. Comparison of Mach number between
Oswatitish‘s and analytic results for two
intake-ramps at altitude 20 km
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Fig. 7. Deviation of 2nd ramp angle between
Oswatitish‘s and analytic results for
two intake-ramps at altitude 20 km

한 형상의 압축 램프 각도 비교를 수행하였다.

Figure 6은 첫 번째 압축 램프 각도의 비교이

고, Fig. 7은 두 번째 압축 램프 각도의 비교이다.

전체 압축 각도가 증가함에 따라, 공기 해리 온도

에 의한 작동 제한 마하수가 낮아지며, Oswatitsch

기법이 적용된 형상과 최대 전압력 회복률을 갖는 

형상의 차이가 커지는 것이 확인된다.

2.3.4 충격파 강도의 비선형성 (램프 각 2단)

비행 마하수가 극초음속 영역으로 증가함에 

따라, Oswatitsch의 설계 기법은 최대 전압력 회

복률을 보장하지 못하는 것을 확인하였으며 이는 

충격파 관계식의 비선형성에서 기인한다. Fig. 8

은 첫 번째 압축 램프에서의 충격파 수직 성분 

마하수의 유입 마하수에 따른 변화를 나타내며 

선형적인 변화를 보여준다. 그러나 2단 압축 램

프의 수직 성분 마하수의 경우는 비선형성이 나

타난다(Fig. 9). 이는 1단 압축 램프에 의해 발생
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Fig. 9. Second shock‘s normal component
Mach number to flight Mach
number for total ramp angle

하는 충격파 강도는 충격파 각도에 의해서만 영

향을 받지만, 두 번째 충격파의 경우, 첫 번째 충

격파 이후의 마하수의 영향을 받는데, 이 마하수

는 첫 번째 램프 각에 비선형적으로 영향을 받기 

때문이다.

이러한 충격파 시스템의 특성을 가시적으로 

조사하기 위하여 초음속 영역에서부터 높은 극초

음속 영역까지의 조건에서 1, 2단 압축 램프의 

각도에서의 전압력 회복률과 전체 전압력 회복률

의 변화를 고도 30km, 전체 압축 각도 20°를 기

준으로 비교 분석 하였다(Fig. 10).

마하수에 따른 전압력 회복률의 변화는 첫 번

째 충격파와 두 번째 충격파를 통과할 때 서로 

반대의 경향을 갖고 있으며, 이는 압축각도의 분

배에 의해 결정된다. 그렇지만 공통적으로 비선

형적으로 변화하며, 마하수가 증가할수록 비선형

성은 더욱 증가됨을 알 수 있다.
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Fig. 10. Non-linearity of total pressure ecovery
at flight Mach numbers 4, 12, 18 (■ :
Total pressure recovery, □ : Stage
total pressure recovery)

결과적으로, 충격파 관계식의 비선형성과 두 전

압력 회복률의 변화 폭의 차이에 의해 마하수 8이

상에서는 Oswatitsch의 기법(동등한 충격파 강도를 

갖는 흡입구)이 최대 전압력 회복률을 보장하지 

못함을 확인하였다.

2.3.5 단수 증가에 따른 전압력 회복률 변화

2단 흡입구에서 1단에서의 충격파 강도가 커

짐에 따라 2단에서 비선형성이 증가함을 착안하

여 이를 완화하기 위하여 흡입구의 단수를 2단에

서 3단으로 증가하였다. 따라서 총 압축각도 20.0

도에서 3단 압축램프를 가진 흡입구에 대하여 

Oswatitsch 기법의 유효성을 조사하였다. Fig. 11

은 마하수 4에서, Fig. 12는 마하수 18에서의 최대 

전압력 회복률(ηmax)과 Oswatitsch 기법의 최대 전

압력 회복률(ηoswatitsch)의 비교이다. 총 압축각도 

20도에서 x축은 첫 번째 압축 램프의 각도이고 y

축은 두 번째 압축 램프의 각도이다. 전압력 회복

률은 그래프의 등고선과 색상을 통해 나타내었다.

마하수 4의 초음속 영역에서는 2단 흡입구와 

마찬가지로 최대 전압력 회복률의 오차가 매우 

작은 것을 확인하였고, 극초음속 영역으로 확장

됨에 따라 오차가 발생하지만 2단 흡입구에 비하

여 매우 적은 오차임을 확인하였다. 이는 2단 흡

입구에 비하여 3단 흡입구에서는 각 압축 램프의 

충격파 강도의 감소로 인해 비선형성의 감소의 

영향이다. Fig. 13은 최대 전압력 회복률을 보이

는 흡입구 형상의 2, 3, 4단 흡입구의 각 단에서

의 경사충격파 강도를 나타내는 충격파에 수직한 

마하수를 나타낸다. 2단과 3단 흡입구의 첫 번째 

단에서의 충격파 강도는 선형적인 경향을 나타내
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고 있다. 하지만 2단 흡입구의 두 번째 단과 3단 

흡입구의 2, 3번째 단에서의 충격파 강도는 비행 

마하수의 증가에 따라 비선형적인 특성이 증가하

고 있으며 3단 흡입구에 비하여 2단 흡입구에서

의 비선형성이 더욱 크게 나타나고 있음을 확인 

할 수 있다. 반면에 4단 흡입구에서는 충격파강

도가 2, 3단 흡입구와 비교하여 높은 마하수에서

도 선형적이며 각 단에서의 오차가 매우 작음을 

알 수 있다. 이는 Oswatitsch 기법이 4단 흡입구

에서는 높은 극초음속에서도 적용 가능함을 의미

한다. 단수를 4단으로 증가하면 마하수 20에서의 

최대 오차는 0.2%로 줄어들게 됨을 확인하였다.

Ⅲ. 결 론

본 연구에서는 초음속 흡입구 설계 시, 최대 전

압력 회복률을 보장하기 위해 제안된 Oswatitsch의 

설계 기법이 극초음속 영역까지 적용이 가능한지에 

대해 조사/분석하였다.

마하수 3.0의 초음속 영역에서부터 마하수 20.0

까지의 극초음속 영역에 대한 2차원 쐐기형 흡입

구의 최대 압력 회복을 위한 Oswatitsch 충격파 

시스템을 분석하였고, 안정적 엔진작동을 위해 

고도에 따른 공기 해리 온도를 고려한 비행 영역 

분석과 엔진의 성능의 중요 요소인 전압력 회복

률의 변화를 파악하였다.

충격파 강도를 동등하게 하는 Oswatitsch의 

흡입구 설계 기법은 흡입구 단수의 영향을 받음

을 확인하였다. 2단 흡입구의 경우 초음속 영역

에서는 오차가 작지만 마하수 8이상에서는 오차

가 크게 증가하여 최대 전압력 회복을 보장하지 

못한다. 이러한 오차 증가 원인을 파악하기 위하

여 충격파 강도를 조사하였으며, 마하수가 증가

할수록 2단의 충격파 수직 성분 마하수의 비선형

성의 증가가 오차 발생의 원인임을 확인하였다.

2단의 비선형성을 감소시키기 위해 흡입구의 

단수를 증가시켰다. 3단의 경우는 두 번째 단에

서의 충격파 수직 성분 마하수의 비선형성이 많

이 감소하였지만 세 번째 단에서 비선형성이 발

생하였다. 그렇지만 4단으로 단수를 증가 시키면 

각 단에서의 충격파 강도가 거의 동일하여 

Oswatitish 조건과 유사하였으며, 압력회복율의 

오차는 0.2%로 무시될 수 있음을 알 수 있었다.
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