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ABSTRACT

On the initial design process of a scramjet vehicle such as the trajectory prediction, it is 

inevitable to estimate the aerodynamic performance of a three-dimensional effect. Despite the 

necessity of intensive computing for the three-dimensional model, it is inefficient in predicting a 

wide range of aerodynamic performance. In this study, an engineering model for aerodynamic 

performance was developed based on two-dimensional computational fluid analysis and linearized 

supersonic inviscid flow theory. Correspondingly, the three-dimension aerodynamic performance 

relations are presented based on the two-dimensional results. And the additional three- 

dimensional computation was performed to evaluate the adequacy for the extended relations.

초       록

3차원 스크램제트 모델의 설계과정에 있어 3차원 전산해석은 2차원 해석에 비해 상대적으로 복잡한 

격자 구성과 많은 해석 시간을 요구한다. 때문에 다양한 조건에서의 3차원 모델의 성능을 확인하는 것

은 쉽지 않은 일이다. 따라서 본 연구에서는 2차원 스크램제트 비행체 모델의 전산해석 결과와 비점성 

초음속 선형화 이론을 기반으로 2차원 모델의 비행 조건에 따른 공력계수 및 흡입구 질량 포획률 관

계식을 도출하였다. 도출된 2차원 성능 관계식과 함께 최소한의 3차원 해석을 수행하여 3차원 스크램

제트 모델의 공력 계수와 흡입구 질량 포획률 관계식을 이끌어내었다. 또한 추가적인 3차원 계산을 통

해 확장된 3차원 관계식들의 공력 정확도를 검증하였다. 
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역학), Aerodynamic Model(공력 모델)
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Nomenclature

M : Mach number

α : Angle of attack

Re : Reynolds number

CL : Lift coefficient

CD : Total drag coefficient

  : Mass flow rate

MCR : Inlet mass capture ratio

 : Static density

T : Static temperature

1. 서    론

스크램제트는 순항 미사일임에도 불구하고 

Mach 5 이상의 극초음속으로 목표물을 타격하

여 차세대 극초음속 미사일로 주목을 받고 있다. 

로켓 엔진과는 달리 산화제로 공기를 이용하고 

있기 때문에 별도의 산화제를 탑재하지 않아도 

되는 장점이 있다. 또한 엔진으로 유입되는 고속

의 공기는 압축기의 역할을 동시에 하는 흡입구

에 의해 고온, 고압의 공기로 압축되어 초음속을 

유지한 채 연소실에 이르게 된다. 이러한 특징들

을 지닌 스크램제트의 성능 예측은 비행체의 전

체적인 설계에 있어 매우 중요하다[1]. 

1950년대부터 스크램제트는 극초음속 미사일

로서 성능의 장점이 이론적으로 알려져 왔고, 전 

세계적으로 전산해석 또는 실험을 통하여 다양

한 선행 연구가 진행되었다[2]. NASA Langley 

Research Center에서 Engelund 등[3]은 전산유

체해석 및 실험을 통하여 NASA의 Hyper-X 스

크램제트 모델의 공력 모델 데이터베이스와 비

행 프로파일을 구축하였다. 또한 Buning 등[4]은 

Hyper-X 스크램제트 모델의 동체와 부스터의 분

리 과정에서 일어나는 공력 성능 변화를 준 정

상유동(quasi-steady flow) 모델로 근사하여 전산

해석을 수행하였다. 

국내에서는 1990년대부터 초음속 연소기 및 

램 가속기에 대한 수치 연구를 시작으로 2001년

에 Hyshot Ⅰ, Ⅱ 스크램제트 비행 시험 프로그

램에 국내 연구진들이 참가하였다. 또한 국내의 

여러 연구소 및 대학을 중심으로 스크램제트 비

행체 기초 연구가 수행되고 있다[5]. Lee 등[6]은 

2단 추진체를 탑재한 스크램제트 비행체 개념설

계를 수행하여 설계된 비행체의 목표 궤도 달성

을 확인하였으며, 설계된 스크램제트 비행체 운

용의 실현 가능성을 보였다. 또한 Ha 등[7]은 2

차원 스크램제트 엔진에서 당량비를 변화시키며 

스크램제트 모드에서 램제트 모드로 천이하는 

과정을 수치해석을 이용하여 실험 결과와 비교 

및 검증하였다. 

국내에서 선행되었던 대부분의 스크램제트 연

구는 2차원 모델을 이용하여 수행되었다. 한편, 

3차원 모델의 전산해석은 격자 생성의 복잡성과 

많은 해석 비용이 요구되는 단점으로 인해 2차

원 모델 해석에 비해 수행된 바가 적다. 하지만 

실제 스크램제트 비행체 모델이 3차원인 점을 

감안하면, 2차원 해석만으로는 벽면 효과 및 유

량의 측면 누출(side spillage) 등에 대한 해석에 

대해 정확성이 떨어진다. 때문에 정확한 비행체 

설계를 위해서는 3차원 전산해석이 가지는 단점

에도 불구하고 3차원 모델을 이용한 해석이 필

요하다. 따라서 보다 효율적인 해석 방법에 대한 

논의가 필요하다. 본 연구에서는 3차원 해석의 

단점을 보완하고 2차원 해석에 비해 더욱 정확한 

공력 값과 흡입구 흡입 성능을 예측하기 위한 방

안으로 3차원 공력 계수 및 흡입구 질량 포획률

을 근사적으로 예측하는 방식을 적용하였다.

이 방식은 건국대학교 In-house 전산해석 코

드인 KFLOW[8]를 이용한 2차원 스크램제트 모

델의 전산해석 결과와 2차원 비점성 초음속 선

형화 이론을 기반으로 양력⋅항력계수와 흡입구 

질량 포획률을 고도, 마하수, 받음각에 따른 관

계식으로 나타내었다. 이를 통해 추가적인 계산 

없이 다양한 비행 조건에서의 2차원 비행체의 

공력 및 흡입구의 유량 흡입 성능을 예측할 수 

있도록 하였다. 또한 간략히 얻어진 2차원 관계

식을 기반으로 3차원 스크램제트의 비행 성능을 

예측 가능한 관계식을 제안하여 비행체 설계 시 

3차원 전산해석에 소요되는 시간을 줄이고 2차

원 공력 모델을 통해 3차원 성능 예측이 가능한 
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점을 보이고자 한다. 

2. 수치 해석

2.1 해석 모델

본 연구에 사용된 해석 모델은 SCP-Ⅰ스크램

제트 순항체 모델이며 Fig. 1은 Fig. 2의 대칭 단

면의 형상과 동일하다. 비행체의 흡입구는 혼합 

압축형(mixed-compression inlet)이며 2단 램프로 

인해 발생하는 경사 충격파가 공기를 압축하게 

된다. 

2.2 수치 기법

2차원 및 3차원 정상 유동(steady flow) 해석

은 정렬격자 기반의 KFLOW를 이용해 압축성 

RANS(Raynolds-averaged Navier-Stokes eqns.) 

계산을 수행하였다. 극초음속 유동 해석에 있어 

Roe 공간 차분법[9]을 사용하였을 때 나타날 수 

있는 충격파 불안정 현상과 AUSM+ 공간 차분

법[10]을 사용하였을 때 속도 또는 압력 구배가 

작은 지점에서 진동이 발생하는 단점 등을 보완

하면서도 높은 정확도와 좋은 수렴성을 가지는 

AUSMPW+ 공간 차분법을 사용하였다[11]. 시간 

전진 기법으로는 DADI(Diagonalized ADI)[12]를 

사용하였으며 수치 진동을 제거하고 적절한 수

치 점성을 추가하기 위해 Minmod 제한자를 사

용하여 계산하였다. 또한 난류 점성을 구하기 위

해 박리 경계층을 잘 예측하는 k-ω SST 완전 난

류 모델을 적용하였다. 

2.3 격자 및 해석 조건

2차원 및 3차원 해석 격자를 Fig. 3과 Fig. 4

에 나타내었다. 격자 생성 시 벽면의 경계층 해

석을 위해 첫 번째 격자점까지의 거리인 y+의 

값이 1∼2가 되도록 하였다. 2차원 모델의 격자

수는 약 329,000개, 3차원 모델의 격자수는 약 

22,000,000개가 사용되었다. 3차원 모델의 경우 

계산의 효율성을 고려해 대칭벽면조건을 적용하

여 형상의 절반만을 해석하였다. 원방경계조건으

로 초음속 유출입 조건을 적용하였으며 모델 벽

면의 경계조건은 단열벽면으로 설정하였다. 

넓은 범위의 비행 조건에서의 스크램제트의 

성능을 분석하기 위해 고도 20 km를 기준으로 

하여 여러 케이스의 해석을 수행하였으며 Table 

1에 나타나 있다. 

3. 전산해석 결과 및 수식화

3.1 2차원 해석 결과

2차원 SCP-1 모델의 고도 20 km, 받음각 0도

Fig. 1 Schematic of two-dimensional SCP-Ⅰ 

scramjet model.

Fig. 2 Schematic of three-dimensional SCP-Ⅰ

scramjet model.

Fig. 3 Computation domain for two-dimensional 

SCP-Ⅰ scramjet model.

Fig. 4 Surface grid for three-dimensional SCP-Ⅰ 

scramjet model.
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에서의 마하수에 따른 정압력 유동장을 Fig. 5에 

나타내었다. 비행 마하수가 증가할수록 흡입구 

내부 유로에 발생하는 충격파의 세기가 강해지

며 더 강한 유동 압축이 이루어지는 특징을 확

인할 수 있다. 또한 비행 마하수가 증가하여 

shock-on-lip 조건에 가까워질수록 포획 면적비

(capture area ratio)가 1에 가까워지며 이는 흡

입 질량유량의 증가를 의미한다. 

Fig. 6과 Fig. 7은 2차원 SCP-1 모델의 자유류 

조건에 따른 양력계수와 항력계수를 나타낸다. 

양력계수는 받음각에 따라 선형적으로 변하는 

것을 확인할 수 있으며 비행 마하수가 증가할수

록 기울기는 작아진다. 그러나 고도 변화가 양력 

계수에 미치는 영향은 거의 없었다. 항력계수는 

받음각 2도 부근에서 최솟값을 가지는 2차 곡선

의 경향성을 가지며 고도가 높아짐에 따라 압력 

항력계수의 감소량에 비해 마찰 항력계수가 더 

크게 증가하여 총 항력계수는 증가하게 된다. 또

한 받음각에 따른 항력계수의 개형은 고도에 따

라 변하지 않고 일정한 오프셋만큼 차이를 가지

는 것을 확인할 수 있다.

Fig. 8은 자유류 조건에 따른 2차원 SCP-1 모

델 흡입구의 질량 포획률(inlet mass capture 

ratio, MCR) 변화이다. 스크램제트는 공기를 산

화제로 사용하므로 흡입구의 공기 흡입 성능은 

엔진의 성능과도 직결되며 이는 비행체의 전체

적인 비행 성능과도 연관된다. 본 연구에서는 흡

입구의 흡입 성능 지표를 흡입구 질량 포획률로 

나타내었다. 질량 포획률은 실제 흡입된 질량유

량과 흡입구가 흡입할 수 있는 최대 질량유량의 

비로 정의하며 Eq. 3과 같다. 이 때 Eq. 2의 Ac

는 받음각에 따라 질량유량을 최대로 흡입하였

을 때의 포획 면적(capture area)을 의미한다. 

 


∙ (1)

∞  ∞∞  (2)

 
∞


∈ ≤ 

 (3)

해석 결과에 따르면 질량유량은 받음각과 마

하수에 따라 증가하나, 고도에 따른 밀도 감소로 

인해 고고도일수록 흡입 유량은 감소하였다. 그

러나 질량 포획률은 고도에 따라서 큰 차이를 

보이지 않았으며 비행 마하수가 낮을수록, 받음

각이 커질수록 포획률이 감소하는 경향을 확인

할 수 있다. 

Altitude Mach no. ReL (/m)
Angle of 

attack

15 km

4 1.6162×107

-4 °, -2 °, 0 

°, 2 °,

4 °

5 2.0202×107

6 2.4242×107

20 km

4 7.3764×106

5 9.2205×106

6 1.1065×107

25 km

4 3.3023×106

5 4.1278×106

6 4.9534×106

Table 1. Free-stream condition.

Fig. 5 Static pressure contour at flight altitude 20 

km, angle of attack 0° for two dimensional 

model.
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한편, 공기역학적 특성에 의해 경계층의 두께

는 유동의 밀도가 낮을수록, 유속이 느릴수록 증

가한다. Fig. 9에 나타낸 것과 같이 받음각이 증

가할 때 흡입구로 유입되는 유동의 마하수가 감

소함을 확인할 수 있었다. 그렇기 때문에, 고도

와 받음각이 증가할수록 경계층의 두께 또한 증

가하여 흡입구 내부유로의 유효면적이 감소한다. 

특히 고도 25 km, 마하수 4, 받음각 4도의 해석

조건에서 램프면에 박리 거품이 급격히 커지며 

카울 전단에 궁형 충격파가 발생했다. 해당 궁형 

충격파는 박리 거품과 상호작용을 일으키며 불

안정한 흡입구 유동 진동 현상을 일으켰다[13]. 

이를 통해 해당 조건에서 흡입 유량에 비해 유

효 면적이 크게 감소하여 흡입구 질식(inlet 

choking) 현상이 발생하였음을 알 수 있다. 이러

한 흡입구 유동 불안정성은 비행체의 공력 불안

Fig. 6 Aerodynamic results: lift coefficient of 2-D 

SCP-Ⅰ model.

Fig. 7 Aerodynamic results: drag coefficient of 2-D 

SCP-Ⅰ model.

Fig. 8 Aerodynamic results: inlet mass capture ratio of 

2-D SCP-Ⅰ model. 

Fig. 9 Mach number at center flow for flight altitude 

20 km, flight Mach no. 5.
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정성의 원인이 되며 급격한 양력 계수 감소 및 

항력 계수의 증가, 그리고 흡입 유량의 감소를 

야기한다.

3.2 공력 계수의 수식화 및 검증

초음속 선형화 이론

2차원 비점성 초음속 유동의 선형화 이론[14]

에 의해 선형화된 압력 계수는 다음과 같은 관

계로 나타낼 수 있다.

∝   (3)

또한 선형화 이론에 의하여 비점성 초음속 유

동에서 작은 받음각을 가지는 얇은 익형 위의 

양력 계수와 조파 항력 계수는 아래와 같은 관

계를 가진다.

∝
∞

 


 (4)

∝
∞

 



 (5)

따라서 이러한 2차원 이론 기반의 근사적 접

근을 통하여 비행체의 공력 계수를 고도, 마하

수, 받음각에 대한 함수로 가정하고 얻어진 2차

원 해석 결과를 커브 피팅(curve-fitting)하여 수

식화를 진행하였다. 도출된 2차원 수식들은 비행

체의 초기 설계 단계에서 이용될 수 있으며 3차

원 공력 계수 예측을 하는데 기반이 된다. 즉, 2

차원 비점성 초음속 유동 선형화 이론이 3차원 

모델의 공력 성능 예측에 사용될 수 있음을 보

이고자 한다. 이 때 데이터 커브피팅 및 2차원, 

3차원 수식화 과정에서 흡입구 질식 현상은 고

려하지 않았다.

2차원 양력 계수의 수식화





∞

 




 (6)

먼저 양력계수의 경우, 받음각에 대한 1차식으

로 나타낼 수 있으며 2차원 SCP-Ⅰ단면 모델의 

양력계수를 Eq. 6으로 나타낼 수 있다. 

전산해석 결과로부터 커브 피팅을 이용한 양

력 계수의 받음각에 대한 1차식은 아래와 같이 

나타낼 수 있다.




 (7)




 (8)




 (9)

따라서 2차원 SCP-1 스크램제트 모델의 양력

계수는 다음과 같이 마하수와 받음각에 따른 관

계식으로 나타낼 수 있으며, 2차원 SCP-Ⅰ단면 

모델의 양력 계수 기울기는 선형화 이론에 의해 

   
에 비례하는 것을 확인할 수 있다. 





∞

 

 ∞
   (10)

3차원 양력 계수의 수식화

3차원 SCP-Ⅰ모델의 양력 계수를 2차원 양력 

계수 관계식(6)과 초음속 선형화 이론을 기반으

로 비행 마하수와 받음각에 따른 관계식으로 나

타내기 위하여 다음의 받음각에 따른 1차식으로 

가정하였다. 




 
∞

  
 (11)

3차원 모델의 핀과 동체의 양력면을 고려하여 

기울기는  로 가정하였다. 1차식의 기울

기와 상수항을 구하기 위하여 고도 20 km 조건

에서 비행 마하수 4, 5, 6일 때, 받음각 0, 2도에 

대하여 3차원 전산해석을 수행하였다. 받음각에 

따라 양력 계수는 선형적으로 변하므로 기울기

를 알 수 있는 최소한의 받음각 케이스에서 해

석이 수행되었다. 2차원 유동에서 의 값은 Eq. 

6과 같이 초음속 선형화 이론에 의해 –0.5를 가

진 반면에 3차원 유동은 의 값에 보정이 필요
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하였다.  
는 해석에서 사용된 기준 면적에 

의해 Eq. 10과는 수정된 값이 적용되었다.  
 

또한 Eq. 10과 같은 꼴로 나타낼 수 있으므로 3차

원 해석 결과에 의해 아래와 같이 나타낼 수 있다. 


≃ (12)

≃ (13)


≃ ∞

   (14)

해당 관계식이 3차원 SCP-Ⅰ모델의 양력 계수 

예측에 적합한지를 확인하기 위하여 고도 15 

km와 25 km 그리고 다양한 받음각에서의 추가 

해석을 수행하였다. 

3차원 SCP-Ⅰ모델의 고도 20 km, 받음각 0도

일 때 해석 모델의 대칭면에서의 마하수에 따른 

정압력 유동장을 Fig. 10에 나타내었다. 앞서 수

행한 2차원 결과와 마찬가지로 비행 마하수가 

증가할수록 유동 압축이 강해지는 것을 확인할 

수 있다. 또한 3차원적 형상의 요인인 측벽

(sidewall)으로 인해 추가적인 유량 누출이 발생

하여 2차원 모델에 비해 흡입 질량유량이 상당

히 감소한 것을 확인하였다. 비행 고도 25 km, 

마하수 4, 받음각 4도 해석조건일 때 2차원 해석

에서 발생한 흡입구 유동 불안정성은 동일 조건

의 3차원 해석에서는 발생하지 않았다. 이는 측

벽 경계층으로 인해 유효 면적이 감소하였지만, 

흡입 질량유량의 감소의 영향이 더 컸기 때문에 

흡입구 유동 질식 현상이 발생하지 않았다.

Fig. 11에 비행 고도 20 km에서의 3차원 SCP-

Ⅰ 모델 양력 계수의 KFLOW를 통한 해석 결과

와 관계식(11)의 결과를 받음각에 따라 함께 나

타내었다. KFLOW와 관계식 간의 오차는 5% 이

내로, 해석 범위 내에서 유의미한 예측 값을 가

짐을 알 수 있다. 2차원 결과와 마찬가지로 3차

원 양력 계수 또한 고도에 영향을 받지 않음을 

확인하였다. 또한 3차원 양력 계수의 경우, 2차

원의 결과와 달리 기울기가  에 비례

하는 것을 확인하였다. 이는 Eq. 11을 가정할 때 

고려하였던 SCP-Ⅰ모델 형상의 양력면과 핀에 

의해 영향을 받은 것으로 보인다. 

2차원 항력 계수의 수식화





∞


 






 


  


 (15)

Fig. 10 Static pressure contour at flight altitude 20 

km, angle of attack 0° for three dimesional 

model.

Fig. 11 Aerodynamic results: lift coefficients of 

3-D SCP-Ⅰmodel. 
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선형화 이론에 의해 항력계수는 받음각에 대

한 2차식으로 나타낼 수 있고 2차원 SCP-Ⅰ단면 

모델의 항력계수는 Eq. 15와 같이 가정하였다. 

전산해석 결과로부터 커브 피팅을 이용하여 

얻은 2차식의 계수 값들은 다음과 같다. 




≃∞
×   (16)




≃ (17)


≃


∞
 ∞ 


 (18)

이로부터 2차원 SCP-Ⅰ단면 모델의 항력계수

의 곡률은  과 비행 마하수에 대한 1

차식의 곱에 따라 결정됨을 알 수 있다. 또한 앞

서 수행한 2차원 결과의 Fig. 7로부터 항력 계수

가 고도에 따라 일정 간격으로 변화하는 것을 

확인하였다. 이로부터 고도 효과가 받음각 변화

와는 독립적이며 상수항으로 나타낼 수 있음을 

알 수 있다. 따라서 항력 계수와 레이놀즈 수 간

의 관련성[15]을 고려하여 고도 효과를 나타내기 

위해 상수항에 레이놀즈 무차원 계수를 적용시

킬 수 있다.

3차원 항력 계수의 수식화

3차원 SCP-Ⅰ모델의 항력 계수를 2차원 항력 

계수 관계식(15)과 초음속 선형화 이론을 기반으

로 비행 마하수와 받음각, 그리고 레이놀즈 수에 

따른 관계식으로 나타내기 위하여 다음의 받음

각에 따른 2차식으로 가정하였다. 




 
∞

  
 

 (19)

위 2차식의 계수들을 구하기 위해 앞서 수행

된 최소한의 3차원 해석 결과와 비행 마하수 5, 

받음각 0도에서 고도 15 km, 25 km의 두 케이

스를 추가적으로 계산하였다. 앞서 수행한 3차원 

양력 계수 수식화 과정과 같이 3차원 해석 결과

에 따라 Eq. 16-18의 계수 값들에 보정이 적용되

었으며 의 값은 –0.5를 따라감으로서 2차원 초

음속 선형화 이론이 3차원 항력 계수에도 동일

Fig. 12 Aerodynamic results: drag coefficient of 3-D 

SCP-Ⅰmodel at flight altitude 15 km.

Fig. 13 Aerodynamic results: drag coefficient of 3-D 

SCP-Ⅰmodel at flight altitude 20 km.

Fig. 14 Aerodynamic results: drag coefficient of 3-D 

SCP-Ⅰmodel at flight altitude 25 km.



제24권 제5호 2020. 10.
스크램제트 2차원 모델의 산해석을 이용한 

3차원 비행체의 공력 모델 개발
73

하게 적용될 수 있음을 보였다. 따라서 아래와 

같이 나타낼 수 있다.




≃


 (20)

≃ (21)




≃


 (22)


≃


∞
 ∞ 


 (23)

위의 계수 값들이 3차원 SCP-Ⅰ모델의 항력 

계수 예측에 적합한지 확인하기 위하여 추가로 

3차원 해석을 수행하였다. Fig. 12∼14에 고도 

15 km, 20 km 그리고 25 km에서의 해석 결과

와 Eq. 20-23의 계수 값들을 적용하여 예측한 항

력계수 값을 함께 나타내었다. 예측된 항력계수 

값들은 KFLOW의 결과와 약 최대 3.5%의 오차

를 보였으며 특히 고도 20 km에서 1% 이내의 

오차 값을 가지며 3차원 SCP-Ⅰ모델의 항력계수 

예측에 Eq. 19가 유의미하게 사용될 수 있음을 

확인하였다. 이 때 3차원 양력계수의 기울기가 

 에 비례하는 것과 달리 3차원 항력계

수의 곡률은 2차원 항력계수의 곡률과 동일한 

 에 비례하였다. 그리고 오로지 고도효

과는 상수항에 의해서만 결정되는데, 이는 앞서 

2차원 해석 결과와 마찬가지로 3차원 항력계수 

또한 고도는 받음각의 변화와는 독립적인 것을 

알 수 있다.

3.3 흡입 질량포획율의 수식화 

앞서 공력 계수를 수식화하여 3차원 SCP-Ⅰ모

델의 성능 예측을 수행하였다. 스크램제트는 공

기흡입식 비행체로서 비행체의 공력 성능뿐만 

아니라 흡입구의 유량 흡입 성능을 파악하는 것 

또한 필수적이다. 본 절에서는 공기역학 이론을 

기반으로 2차원 SCP-Ⅰ모델 흡입구 질량 포획률

을 수식화하고 이를 통해 3차원 SCP-Ⅰ모델 흡

입구의 질량 포획률 예측 또한 수행하고자 한다.

2차원 흡입구 질량 포획률의 수식화

Fig. 15에 2차원 스크램제트 흡입구의 개략도

와 충격파 전후의 유동을 함께 나타내었다. 질량

유량의 정의와  ,  으로부터 다음

의 관계가 성립한다.

∝  (24)

해석 모델의 흡입구 내부로 유입되는 유동은 

두 번의 경사충격파를 지나며 Fig. 15의 3번의 

상태에 이르게 된다. 이 상태의 유동이 흡입구 

내부 유로가 시작되는 지점의 상태와 같으며, 앞

서 수행한 2차원 전산해석 결과로부터 흡입구의 

질량유량은 받음각에 따라 선형적으로 변화함을 

확인할 수 있었다. 따라서 2차원 SCP-Ⅰ단면 모

델의 흡입구 질량유량은 아래와 같이 나타낼 수 

있다.

 
∞



 

  (25)

2차원 전산해석 결과를 커브 피팅하여 계수 


와 

을 각각 구하면 다음과 같다.



  (26)







 (27)

그러므로 Eq. 25는 아래와 같이 나타낼 수 있

다.



∞









  (28)

이로부터 흡입구 질량유량 및 질량 포획률은 

흡입구 내부유로로 유입되기 직전의 유동 상태
Fig. 15 Schematic of 2-D scramjet inlet.
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에 직접적인 영향을 받는 것을 확인할 수 있다. 

또한 흥미로운 것은 고도 효과가 레이놀즈 수로 

표현되는 항력 계수와는 달리, 흡입 유량은 열역

학적 성질로 표현된다는 것이다.

3차원 흡입구 질량 포획률의 수식화

Eq. 28을 기반으로 3차원 흡입구의 질량유량 

또한 받음각에 따라 선형적으로 변화한다고 할 

때, 3차원 흡입구 질량 포획률을 다음의 Eq. 29

로 가정할 수 있다. 



∞






  (29)

앞서 수행되었던 최소한의 3차원 해석 결과에 

의해 Eq. 29에 해당하는 계수 값은 아래와 같다.



  (30)










 (31)

계수 값들을 Eq. 29에 대입하면 3차원 SCP-Ⅰ

모델의 흡입구 질량 포획률 관계식은 아래와 같

이 나타낼 수 있다.

 
∞




 






  (32)

Eq. 32가 실제 3차원 SCP-Ⅰ모델의 흡입구 질

량 포획률 예측에 적용 가능한지 확인하기 위하

여 다양한 조건에서의 3차원 해석을 수행하였으

며 Fig. 16∼18에 고도, 마하수 그리고 받음각에 

따른 질량 포획률을 나타내었다. 

해석 결과와 Eq. 32를 통해 예측된 값 간의 

오차는 고도 25 km의 비행 마하수 5, 받음각 –

4도일 때 약 5.02%로 가장 정확도가 낮았다. 그

러나 해당 케이스 이외에는 3% 이내의 오차를 

보여 2차원 예측 모델이 3차원 흡입구 질량 포

획률 예측에 사용될 수 있음을 확인하였다.

Fig. 16 Aerodynamic results: inlet mass capture ratio 

of 3-D SCP-Ⅰmodel at flight altitude 15 km.

Fig. 17 Aerodynamic results: inlet mass capture ratio 

of 3-D SCP-Ⅰmodel at flight altitude 20 km.

Fig. 18 Aerodynamic results: inlet mass capture ratio of 

3-D SCP-Ⅰmodel at flight altitude at 25 km.
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4. 결    론

2차원 전산해석을 통해 다양한 비행 조건에 

따른 SCP-Ⅰ단면 모델의 공력 계수와 흡입구 질

량 포획률을 구하고 이를 공기역학적 이론을 기

반으로 하여 마하수와 받음각에 따른 관계식으

로 나타내었다. 해당 관계식들을 기반으로 3차원 

SCP-Ⅰ모델의 성능 변수를 예측하기 위하여 최

소한의 3차원 전산해석을 수행하였고, 3차원 모

델에 적용 가능한 관계식을 이끌어내었다. 도출

된 관계식들이 3차원 SCP-Ⅰ모델의 성능 예측에 

실제로 적용 가능한지 확인하기 위해 2차원 해

석과 동일한 케이스 수의 해석을 수행하고 비교

하였다. 비교 결과, 3차원 모델에서의 공력 계수 

및 흡입구 질량 포획률 관계식과 KFLOW의 결

과 간 오차는 최대 약 5%였으며 관계식에 따른 

예측 값은 해석 결과의 경향성과도 일치했다. 따

라서 본 해석에서 도출된 3차원 관계식들은 

SCP-Ⅰ스크램제트 모델의 초기 설계 과정에 있

어 2차원 해석결과를 바탕으로 3차원 모델 성능

을 근사적으로 파악하는데 유용할 것이다. 

그러나 실용적 유용성에도 불구하고 검증 영

역 외에는 관계식의 정확도를 확인할 수 없는 

한계점이 있다. 또한 흡입구 유동 질식이나 경계

층 박리와 같은 이유로 갑작스럽게 경계층 두께

가 두꺼워지는 등의 경우는 예측에 어려움이 존

재한다. 
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