
16    한국추진공학회지 제16권 제1호, pp.16-24, 2012년 2월

硏究論文 DOI: http://dx.doi.org/10.6108/KSPE.2012.16.1.016

2단 초음속 스크램제트 비행체의 개념설계 연구
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ABSTRACT

  In this study, two-stage hypersonic scramjet vehicle was designed for the flight condition of Mach 

number 6. In order to launch at sea level, two stage concept was applied. The first stage of the 

vehicle is solid rocket-powered and is mounted under the second stage. The second stage is powered 

by scramjet propulsion system and gas wings. The suggested mission scenario is to deliver 0.2 ton 

payload to the range of 2,000 km. For the first step of conceptual design, trajectory of air vehicle was 

calculated by 3-DOF trajectory code. Based on the result of trajectory code, scramjet engine design and 

mass estimation were performed by non-equilibrium nozzle flow code and NASA's HASA model, 

respectively. In order to find best solution, all steps of designing process was iterated until they was 

reached.

초       록

  비행 마하수 6으로 운용되며, 지상 정지 추력으로부터 사용이 가능하도록 2단 추진체 개념이 적용된 

스크램제트 엔진 비행체에 대한 개념설계를 수행하였다. 1단은 고체로켓을 적용하였으며, 2단은 탄화수

소 계열의 연료를 사용하는 스크램제트 엔진을 적용하였다. 개념설계를 위하여 2,000 km의 운용거리와 

0.2 톤의 탑재체 무게를 가정하였다. 개념설계의 첫 번째 단계로 3-DOF 코드를 이용하여 비행궤도를 

계산하였으며, 계산된 비행궤도를 바탕으로 일차원-비평형 유동 코드와 NASA의 HASA 데이터베이스

를 이용하여 스크램제트 엔진에 대한 개념설계를 수행하였다.
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1. 서    론

  첫 동력비행의 성공이후 비행체 추진기관은 

비약적인 발전을 거듭하여, 현재는 음속의 10배

에 달하는 속도를 보여주고 있다. 현재 사용되고 
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있는 대부분의 극초음속 추진기관은 액체 및 고

체로켓 추진기관이 사용되고 있으나, 로켓 추진

기관은 산화제를 탑재해야 하며, 재사용이 불가

능하다는 단점을 가지고 있다[1]. 

  이에 대한 대안으로 현재 램제트 엔진과 스크

램제트 엔진에 대한 연구가 활발히 진행 중이며, 

특히 극초음속에서 운용이 가능한 스크램제트 

엔진에 대한 관심이 증가하고 있는 상황이다. 

  스크램제트 엔진은 대기 중의 산소를 사용하

므로 산화재의 탑재가 필요치 않아 탑재체의 무

게를 증가시킬 수 있다는 장점이 있으며, 재사용

이 불가능한 로켓 추진기관에 비하여 스크램제

트 엔진은 재사용이 가능한 추진기관이다. 이 때

문에 로켓 추진기관을 대신하여 발사체, 극초음

속 유도무기 및 초고속 항공기에 활용이 가능한 

차세대 추진기관이다. 

  스크램제트 엔진에는 현재 수소연료가 가장 

많이 사용되고 있으나, 수소 연료를 사용하는 스

크램제트 엔진은 연료 탱크의 크기가 커져야 하

며, 연료를 채우고 보관하기가 어려운 단점이 있

다. 이러한 단점을 보완할 수 있는 방법이 탄화

수소 계열의 연료를 사용한 스크램제트 엔진이

다. 탄화수소 계열의 연료는 상온에서 액체로 존

재하기 때문에 보관이 용이할 뿐만 아니라, 보존

도 쉽게 할 수 있기 때문에 이를 이용한 극초음

속 유도무기를 위하여 많은 연구가 진행되고 있

다. 실제로 2010년 미국에서는 세계최초로 탄화

수소 계열의 연료를 사용한 초음속 순항미사일

인 X-51A의 비행을 성공적으로 수행하였다. 

  본 연구에서는 탄화수소 계열의 연료 중 케로

신을 연료로 사용하고 약 2,000 km의 장거리를 

비행할 수 있는 비행 마하수 6의 2단 스크램제

트 비행체에 대한 개념설계를 수행하여 실제 개

발 가능성 여부를 확인하고자 하였다. 

2. 개념 설계

2.1 비행체 설계 개념

  스크램제트 엔진은 고속에서 운용이 가능하다

는 장점을 가지고 있지만 낮은 영역의 마하수에

서는 운용이 불가능하다. 본 연구를 통하여 진행 

될 개념설계에서는 지상 정지 마하수에서부터 

출발하여 운용이 가능한 비행체를 목표로 하고 

있기 때문에 지상 정지 마하수에서 스크램제트 

엔진의 운용이 가능한 고 마하수까지 가속을 할 

수 있는 장치가 필요하였다. 이를 위하여 2단의 

추진체 개념이 적용되었다. 1단 추진체는 고체로

켓을 사용하였으며, 로켓을 이용하여 스크램제트 

엔진의 운용이 가능한 영역까지 가속을 할 수 

있도록 개념설계를 수행하였다. 

2.2 설계 요구조건 및 제한조건

  개념설계 수행 전에 극초음속 비행체를 설계

하기 위한 요구조건과 제한조건을 설정해보았다. 

Fig. 1 Concept of Two-stage Hypersonic Vehicle

Item Requirement

Payload [kg] < 200

Down Range [km] < 2,000

Flight Speed Mach 6

Cruise Altitude [km] 30

Launch Site Ground

First Stage
Solid Rocket 

Powered System

Second Stage
Scramjet Powered 

System

Fuel of Second Stage Hydrocarbon

Table 1. Design Requirements

Item Limit

Loading 6 G

Dynamic Pressure [kpa]

During Powered by Rocket
100

Dynamic Pressure [kpa]

During Scramjet Flight
50

Terminal Velocity Mach 2

Table 2. Design Limits
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  Table 1과 Table 2는 본 논문을 통하여 수행된 

개념설계 시 적용된 설계 요구조건과 제한조건

이다. 

  설계 요구조건 중에서 탑재체의 무게는 최대 

200 kg, 최대 운용거리는 2,000 km, 비행 마하수

는 6으로 가정하였으며, 순항고도는 30 km로 설

정하였다. 지상정지조건에서 출발하며, 1단은 고

체 로켓을 사용하는 것으로 개념설계를 진행하

였으며, 2단 스크램제트 엔진은 탄화수소 계열인 

케로신을 연료로 사용하는 것으로 가정하였다. 

  요구조건과 함께 몇 가지의 제한조건을 개념

설계에 적용하였다. 비행체에 적용되는 하중은 

비행체가 운용되는 전 영역에 걸쳐 6 G, 동압력

은 1단 로켓이 작동하는 영역에서는 100 kpa, 

스크램제트 엔진이 작동하는 영역에서는 50 kpa

를 넘지 않도록 제한하였다. 이는 비행체의 구조

적 안정성을 위한 것이다. 그리고 비행체의 비행

이 끝나는 시점에서는 최종 속도가 마하수 2에

서 종료될 수 있도록 설정하였다. 이는 만약 비

행체가 극초음속 유도무기로 사용될 경우를 대

비한 제한조건이다. 

2.3 비행체 무게 및 크기

  1단 로켓은 기존에 사용되고 있는 로켓 중에

서 요구되는 추력에 근접한 모델을 선정하고자 

하였으며, ATK Company의 ‘ORION 50 XL'을 

최종적으로 선정하였다[3]. 

  개념설계 중 2단에 사용되는 스크램제트 엔진

의 무게를 추정하기 위하여 NASA의 HASA 모

델을 사용하였다[2]. 하지만 전자기기류에 대한 

무게데이터는 HASA 모델이 만들어진 시기를 

고려하여 적절하게 변경하였다. 추정된 비행체의 

무게 데이터는 Table 3과 같다. 

  Table 3의 무게 추정치를 바탕으로 비행체의 

크기를 추정해 보았다. 2단에 장착된 스크램제트 

엔진은 30 km의 고도에서 순항을 해야 하고 최

종적으로는 활강을 해야 하기 때문에 양력 및 

항력을 발생시켜 제어를 하기 위한 날개가 필요

하였다. 간단한 계산을 위하여 2개의 델타 형태

의 날개를 가정하였으며, 마찬가지로 1단에서도 

제어를 위한 4개의 작은 날개를 가정하였다.

Fig. 2 ORION 50 XL - First Stage

Item [kg]
First 

Stage

Second 

Stage
Payload

Dry mass 400 600

- Structure - 140

- Propulsion - 350

- Subsystem - 110

Fuel 2,600 300

Total 3,000 900 200

Take-off Mass 4,100

Table 3. Results of Mass Estimation

Item
First

Stage

Second 

Stage

Body Length [m] 3.1 3.5

Body Height [m] 1.2 0.36+0.36

Equivalent Body

Diameter [m]
1.2 0.72

Wing Area [m2] 1 0.8

Table 4. Assumed Vehicle Configuration

2.4 비행 궤도

  비행 궤도를 계산하기 위하여 다음과 같은 가

상의 비행 시나리오를 적용하였다. 비행체는 지

상 정지 조건에서 출발하며, 출발 10초 후에 1단 

로켓에 장착 된 추력편향 노즐과 날개를 사용하

여 비행 궤도를 수정한다. 1단 로켓이 운용되는 

궤도는 동압력 100 kpa 조건을 넘지 않으며, 출

발 약 70초 후에 마하수 6.5 조건까지 가속이 된

다. 이때의 고도는 순항고도인 약 30 km가 되

며, 1단과의 분리 후에는 2단에 장착된 날개를 

이용하여 순항 궤도로 비행 궤도를 수정하고, 동

압력 50 kpa이 넘지 않는 조건으로 순항한다. 
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Fig. 3 CL vs. Mach for Trajectory Calculation

Fig. 4 CD vs. Mach for Trajectory Calculation

비행궤도 수정 시 받음각은 ±6°의 범위 내에서 

조절하였다. 사용된 양력 및 항력 계수는 받음각

과 마하수로 표현되며, 유사한 비행체의 양력 및 

항력 계수를 차용하여 사용하였다[4].

  2단 추진에 사용된 초음속 비행체의 비행 궤

도 계산을 위하여 3-DOF 코드[4]를 사용하였으

며, 계산된 결과를 앞 절에서 수행한 비행체의 

무게 및 크기 계산결과와 비교하는 반복 계산을 

통하여 수정하였다. 프로그램에서 요구하는 1단 

비행체의 수치는 ORION 50XL의 수치를 적용하

였으며, 2단 스크램제트 비행체의 추력 입력값으

로 640의 Isp[s] 값을 가정하였다. Fig. 5, 6 및 7

은 계산된 비행 궤도 곡선이다. 

  Figure 5는 비행 고도 및 마하수를 나타낸 그

래프이다. 그래프에 따르면 1단 로켓 부스터를 

통하여 마하수 6.5까지 가속을 한 후 마하수 6에

서 순항을 하고 있으며, 이때 고도는 약 30 km 

이다. 최대 운용 거리는 약 1,900 km이며, 최종 

마하수는 Mach 2에 이르고 있다. Fig. 6은 비행 

궤도상에서 중력 가속도를 계산한 그래프이다. 

Fig. 5 Trajectory & Mach Number vs. Down Range

Fig. 6 Trajectory & G-Force vs. Time

Fig. 7 Dynamic Pressure of Air Vehicle

설계 전 구조적 안정성을 위하여 제한조건으로 

중력가속도를 6 G 이하가 되도록 가정하였다. 

Fig. 6을 보면 중력가속도가 6 G를 넘지 않는 

것을 알 수 있다. 그리고 발사 후 약 70초 후에 

마하수 및 중력 가속도의 진동이 심한 부분은 1

단 로켓의 연소종료 후 단분리에 의한 영향으로 

판단된다. 

  Figure 7은 비행 궤도상에서 동압력 특성을 나
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Fig. 8 Mach number and Flow Velocity of Scramjet

Fig. 9 Total Pressure and Temperature of Scramjet

타낸 그래프이다. 푸른색으로 표현된 부분이 1단 

로켓 부스터를 이용하여 비행하는 영역이며, 약 

100 kpa의 동압력을 유지하고 있음을 알 수 있

다. 분리 이후에 스크램제트가 운용되는 영역에

서도 제한조건인 50 kpa 이하에서 운용되고 있

으며, 연료 소진 후 활공 영역에서만 제한 조건

인 50 kpa을 넘어서 운용되는 것을 알 수 있다. 

2.5 스크램제트 엔진 개념설계

  앞 절에서 수행한 비행체 무게 추정 및 비행 

궤도 계산결과를 바탕으로 스크램제트 엔진의 

개념설계를 수행하였다[5]. 스크램제트 엔진의 

개념설계는 내부유동을 비점성 1차원 유동으로 

가정하고 노즐에서의 팽창은 열화학적인 비평형

으로 고려하는 일차원 비평형 프로그램을 통하

여 수행되었다. 개념설계 시 프로그램의 입력항

목으로 요구되는 초음속 흡입구의 쐐기 각도 및 

길이는 앞 절에서 수행한 비행 궤도 결과에서 

요구하는 추력 및 공기유량을 만족할 수 있도록 

설정하였다. 

Fig. 10 Isp of Scramjet Engine

Fig. 11 Thrust of Scramjet Engine

  Figure 8과 9는 스크램제트 엔진의 개념설계에 

따른 내부유동의 마하수, 전압력 및 전온도에 대

한 계산결과를 나타낸 그래프이다. 스크램제트 

엔진의 총 길이는 3.5 m이며, 스크램제트 엔진의 

쐐기 각도는 스크램제트 엔진의 연소기 입구에

서의 마하수가 1.5가 되도록 설정하였다. Fig. 8

을 보면 연소기 입구에서의 마하수가 1.5로 계산

되었음을 알 수 있다.

  Figure 10과 11은 설계된 스크램제트 엔진에 

대한 성능 곡선을 나타낸 그래프이다. 각각 설계

마하수인 6과 더불어 마하수 5와 7에서도 계산

을 수행하였다. Fig. 10은 설계된 스크램제트 엔

진의 각 당량비에서의 Isp값을 나타낸 그래프이

다. 앞 절에서 수행한 비행궤도 계산에서 스크램

제트 엔진의 Isp를 640 s로 가정하여 계산을 수

행하였는데, Fig. 10을 보면 설계 마하수인 6에

서 당량비를 0.6 이상으로 할 때 설계 요구조건

인 640 s의 Isp를 만족시킬 수 있음을 알 수 있
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다. Fig. 11은 각 당량비에서의 스크램제트 엔진

의 추력값을 나타낸 그래프이다. 

  개념설계가 완료된 스크램제트 엔진에 대한 

관련 수치를 Table 5에 정리하였다.

  Table 5에 따르면 스크램제트 엔진의 내부 공

간 및 2단 비행체 몸체의 내부 공간에 대한 부

피가 각각 0.5 m
3과 0.65 m3 이다. 이는 연료탱

크, 탑재체 및 각종 전자기기의 장착에 충분한 

Characteristic Dimension Note

First Ramp 

Angle [deg]
13

Third Ramp 

Angle [deg]
19.5

First Ramp 

Length [m]
1.28

To get 3.5KN

To get 640s

Combustor 

Length [m]
0.2

Combustor 

Area Ratio
0.05

Combustor 

Entrance 

Mach

1.5085

To get good 

Combustion 

Efficiency

Nozzle 

Length [m]
1.8941

Nozzle Area 

Ratio
6.1370

Engine Part 

Height [m]
0.36

Body Part 

Height [m]
0.36

To fit in the 

1st Stage 

Circular Area

Engine 

Length [m]
3.5

Engine 

Width [m]
0.96

To get 600kg 

Dry Mass

Engine Part 

Volume [m
3]

0.50 Assumed From 

CATIA 

Drawing
Body Part 

Volume [m
3]

0.65

Table 5. Dimension of Scramjet Engine

공간을 제공해 줄 것으로 판단된다. 

  Table 5의 치수를 바탕으로 스크램제트 엔진

이 장착된 2단 비행체의 개념도를 Fig. 12에 나

타내 보았다. 비행 궤도를 제어하기 위한 날개가 

후방에 장착이 되어 있으며, 스크램제트 엔진은 

2단 비행체의 하단에 장착되어 있다. 2단 비행체

의 상부는 연료탱크 및 각종 전자기기가 들어갈 

수 있는 공간으로 설정하였다. 

2.6 초음속 스크램제트 비행체 개념설계

  2단에 장착될 스크램제트 엔진에 대한 개념설

계 결과를 바탕으로 초음속 스크램제트 비행체

에 대한 개념설계를 수행하였다. 1단 비행체의 

치수는 앞 절에서 선정한 ATK사의 ORION 50 

XL의 값을 바탕으로 결정하였다. 개념설계에 따

른 결과를 Fig. 13과 Table 6에 나타내었다. 

Fig. 12 Dimension of Second Stage Vehicle

Fig. 13 Dimension of Hypersonic Scramjet Vehicle
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First 

Stage

Second 

Stage

Body Length [m] 3.5 3.1

Body Width [m] 0.96 1.2

Body Height [m] 0.72 1.2

Wing Area [m2] 0.8 1

Table 6. Dimension of Proposed Vehicle

3. 흡입구 전산해석

  앞 절에서 계산한 비행 궤도에 따르면 본 연

구를 통하여 개념설계가 수행된 스크램제트 엔

진은 약 ±6°의 받음각에서 운용이 가능하여야 

한다. 하지만 전반부에서 사용한 일차원 비평형 

프로그램에는 받음각에 대한 고려가 되어 있지 

않아, 실제로 개념설계 된 스크램제트 흡입구의 

운용가능 여부를 판단하기 위하여 상용코드인 

Fluent를 이용한 전산해석을 재수행 하였다. 

3.1 AOA = 0°

  받음각이 0°인 상태에 대한 흡입구 전산해석 

결과가 Fig. 14와 15에 나타나 있다. Fig. 14는 

초음속 흡입구에 대한 전압력 변화를 보여주는 

그림이며, 이를 통하여 초음속 흡입구의 쐐기로 

인한 경사충격파의 형상을 확인할 수 있다. 전산

해석 결과를 보면 개념설계를 통해 설계된 초음

속 흡입구가 불시동 없이 설계조건에서 운용이 

잘되고 있음을 알 수 있다.

  Figure 15는 비항 마하수 6, 고도 30 km에서

의 흡입구 전산해석 결과 중 마하수를 표현한 

그림이다. 앞 절에서 스크램제트 엔진에 대한 개

념설계를 위하여 수행한 일차원 비평형 코드에

서 초음속 연소기 입구의 마하수를 1.5로 설정하

였다. Fig. 15에서도 연소기 입구에서의 유동속

도가 마하수 1.5에 근접한 값을 보여주고 있다. 

3.2 AOA = +6°

  받음각이 +6°인 상태에 대한 흡입구 전산해석

을 수행한 결과가 Fig. 16과 17에 나타나 있다. 

Fig. 14 Total Pressure of Intake with AOA = 0deg

Fig. 15 Mach Number of Intake with AOA = 0deg

Fig. 16은 Fig. 14와 마찬가지로 초음속 흡입구에 

대한 전압력 변화를 보여주는 그림이며, 초음속 

흡입구의 쐐기로 인한 경사충격파의 형상을 확

인할 수 있다. 하지만 받음각이 0°인 조건과는 

다르게 흡입구에서 불시동이 발생하였다. 받음각

이 증가함에 따라 경사충격파의 형상이 변경되

었으며, 이 때문에 첫 번째 쐐기와 두 번째 쐐기

의 사이에서 유동의 박리가 발생하여 흡입구의 

불시동이 발생한 것으로 판단된다. 

  Figure 17은 받음각 +6°에서의 흡입구 전산해

석 결과 중 마하수를 표현한 그림이다. Fig. 17

을 보면 유동의 박리로 인하여 유동의 속도가 

아음속 영역까지 감소하였다는 것을 알 수 있다. 

이러한 아음속 영역의 생성과 관련하여 유동의 

박리 전에 매우 강한 경사충격파가 생성되었음

을 알 수 있으며, 이는 +6°의 받음각에서 설계된 

초음속 흡입구를 사용하기 위해서는 유동의 박

리가 발생하는 부분에 유동박리의 방지가 가능

한 특수한 장치가 고려되어야 함을 의미한다. 

  이러한 유동의 박리는 흡입구의 불시동 뿐만 

아니라 흡입구에 영향을 미치는 정온도의 상승

을 일으킬 수 있으며, 이는 온도상승으로 인한 
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Fig. 16 Total Pressure of Intake with AOA = 6deg

Fig. 17 Mach number of Intake with AOA = 6deg

흡입구 형상의 변형을 유발할 수도 있다. 

3.3 AOA = -6°

  받음각이 -6°인 상태에 대한 흡입구 전산해석

을 수행한 결과가 Fig. 18과 19에 나타나 있다. 

Fig. 18은 Fig. 14, 16과 마찬가지로 초음속 흡입

구에 대한 전압력 변화를 보여주는 그림이며, 초

음속 흡입구의 쐐기경사로 인한 경사충격파의 

형상을 확인할 수 있다. Fig. 18을 보면 받음각

이 +6°인 경우와는 달리 흡입구에서 불시동이 

발생하지 않았음을 알 수 있다. 

  Figure 19는 받음각 -6°에서의 흡입구 전산해

석 결과 중 마하수를 표현한 그림이다. Fig. 19

를 보면 흡입구에서 유동의 박리로 인한 불시동

이 보이진 않지만 약한 경사충격파의 생성으로 

인한 초음속 연소기 입구 마하수의 상승을 관찰

할 수 있다. Fig. 19에 따르면 초음속 연소기 입

구 마하수는 약 2에 달하며, 이는 초음속 연소기 

내부에서 연소 효율의 감소를 의미한다. 연소 효

율이 감소하였기 때문에 스크램제트 엔진에서 

원하는 추력을 발생하기 위해서는 더욱더 많은 

연료가 필요할 것이며, 이는 만약 -6°의 받음각

Fig. 18 Total Pressure of Intake with AOA = -6deg

Fig. 19 Mach number of Intake with AOA = -6deg

으로 운용하는 시간이 길어지면 길어질수록 연

료탱크의 크기가 커져야 함을 의미한다. 

4. 토의 및 결론

  본 연구에서는 2단 비행체 개념이 적용된 초

음속 비행이 가능한 스크램제트 비행체에 대하

여 개념설계를 수행하였다. 

  비행 마하수를 6으로 설정하였으며, 지상정지

조건에서 출발하여 마하 6 까지 비행이 가능하

기 위하여 2단 추진체 개념이 적용되었다. 1단으

로는 로켓엔진을 사용하며, 2단 엔진으로 스크램

제트 엔진을 사용하였다. 1단 엔진을 통해 지상

정지조건에서 출발하여 스크램제트의 비행마하

수인 마하 6.5까지 가속을 하며, 분리 후 스크램

제트를 이용하여 약 2,000 km의 거리를 비행할 

수 있도록 설계되었다. 스크램제트 엔진의 개념

설계에는 일차원 비평형 코드가 사용이 되었으

며, 설계에 있어 구조적 안정성 등에 대한 몇 가

지 제한조건을 두어 설계를 수행하였다. 

  개념설계 결과 설계된 비행체를 이용하여 비
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행 마하수 6으로 운용이 가능함을 확인하였으며, 

비행거리 또한 설정하였던 2,000 km를 거의 달

성할 수 있었다. 

  하지만 초음속 흡입구에 대한 전산해석 결과 

받음각이 +6°인 경우에는 유동 박리로 인한 불

시동이 관찰되었으며, 이를 해결하기 위해서는 

유동을 배출하는 등의 특수한 방법이 요구된다

는 사실을 알 수 있었다. 또한 받음각 -6°의 경

우에는 불시동은 발생하지 않았으나 약한 경사

충격파의 생성으로 인한 초음속 연소기 입구 마

하수의 증가가 관찰되었으며, 이로 인한 연소기 

내부의 연소효율의 감소가 예상되었다. 이는 연

료탱크의 크기를 증가시켜야 하는 요소로 작용

할 수 있기 때문에 이러한 조건에서의 운용을 

최소화할 필요가 있다는 사실 또한 알 수 있었

다. 하지만 개념설계를 수행한 결과 비행체에서 

가능한 연료탱크의 부피가 필요한 연료탱크의 

부피보다 큰 것으로 파악되었기 때문에 이러한 

단점은 극복될 수 있을 것으로 보인다. 

  본 연구를 통하여 수행된 개념설계에는 여러 

가지 가정이 사용되었기 때문에 결과의 정확도

에는 문제가 있을 수 있다. 하지만 개념설계를 

통하여 이러한 비행체의 실현 가능성을 보고자 

하였으며, 연구수행결과 비행 마하수 6의 스크램

제트 비행체가 운용 가능함을 알 수 있었다. 
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