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초음속 디퓨져 천이현상에 대한 수치적 연구
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Numerical study on the transient of supersonic diffuser
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ABSTRACT

  A study is analyzed on the transient flow of supersonic diffuser and performed on the  of 

supersonic diffuser with Computational Fluid Dynamic. The flow field of supersonic diffuser is 

calculated using Axisymmetric two-dimensional Navier-Stokes equation with εκ −  turbulence 

model.  The transient simulation is compared in terms of mach number and temperature of 

vacuum chamber according to the chamber pressure of starting transient on Liquid rocket engine.

초       록

  초음속 디퓨져의 유동현상 및 천이구간에 대해서 수치적 기법에 의한 분석을 수행하였다.  수치기법

으로는 초음속 디퓨져의 내부유동해석을 위하여 2차원 축대칭 Navier-Stokes equation와 난류모

델을 사용하였으며, 액체 로켓엔진의 연소실의 천이 구간의 압력변화에 따라서 디퓨져 내부의 마하

수 및 진공 챔버의 온도분포를 비교 검토하였다.
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1. 서    론

  로켓엔진의 성능 모사를 위한 대표적인 고고

도 모사설비인 초음속 디퓨져는 엔진 연소후류

의 모멘텀에 의해서 고고도모사 환경을 구현한

다. 이러한 엔트레인먼트효과는 초음속 디퓨져의 

형상 및 작동 방식에 따라서 고고도 모사 기능 

및 성능에서 많은 차이를 나타낸다[1]. 고고도 

환경을 구성하는 디퓨져의 유동현상은 엔트레인

먼트효과에 의해서 연소후류 팽창파 주변의 압

력이 고고도의 진공압을 형성하게 되며 이때 연

소가스의 팽창파가 디퓨져의 벽면에 반사되어 

충격파를 형성함으로서 물리적인 장벽을 형성하

여 엔진 노즐 주변의 압력을 차단하게 된다. 이

러한 유동현상에서 2가지 중요한 관점은 초음속 

디퓨져의 정상상태의 성능모사 관점과 디퓨져의 

작동구간에서 천이구간에서 유동의 영향 및 엔

진노즐 주변의 진공 압력실의 환경의 변화이다.

  따라서 본 연구에서는 디퓨져의 정상작동 상
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태까지의 천이구간에서의 유동의 변화 및 온도

변화를 수치적으로 나타내고 입력데이터인 연소

실의 특성에 따른 고고도모사설비에 대한 검토

를 수행하였다.

2. 해석 모델 및 경계조건

  천이구간 해석을 위한 해석모델의 개략도는 

다음과 같다. 고공모사설비에서 디퓨져 내부는 

점화시험 모사를 위하여 점화고도의 진공압으로 

초기조건을 구성하고 출구의 압력이 대기압 조

건이 되는 순간 캡이 개방되는 방식을 사용한다.  

  이러한 디퓨져 작동순서를 모사하기위하여 다

음과 같은 가정을 도입하였다.

초기 엔진의 점화 고도의 진공도는 0.06bar로 

가정한다.[1]

디퓨져 출구의 전압력이 1bar에 도달하면 

cap이 열리는 천이과정이 없는 상태의 대기

조건으로 가정

Fig. 1 schematic of supersonic exhaust diffuser

  엔진의 연소실의 압력변화에 따라서 정상상태

까지 도달하기 위한 디퓨져의 천이구간은 엔진 

연소실의 정상상태까지 이르는 작동 시간 및 압

력변화에 따라서 많은 영향을 미치게 된다. 연소

실의 천이구간은 개발엔진의 성능목표, 연료의 

종류, 작동방식에 따라서 작동시간 및 압력변화

가 달라진다. 

  발사체 엔진의 천이구간에 대한 대표적 연구

로는 HM7B엔진[2]과 RL10A-3-3A엔진[3]등이 연

구되어 졌으며 두 가지 엔진의 천이구간에 대한 

압력실의 변화를 비교 검토하여 디퓨져의 입력

조건으로 재구성하였다. fig.2에 나타나있는 두 

가지 엔진의 연소실의 압력변화는 (a)의 경우 고

공환경에서의 시뮬레이션 결과이며 (b)의 경우 

지상에서의 압력변화에 대한 시뮬레이션 결과이

다.

  본 연구에서는 fig.2의 자료를 기준으로 table.1

과 같이 두 가지 경우에 대한 엔진 연소실의 천

이 특성을 가정하여 디퓨져의 천이구간에 대한 

영향을 나타내었다.

caseI caseII

천이구간 1.3 sec 0.2sec

Table.1 transient of combustion chamber

Fig. 2 The chamber pressure of starting transient 

on Liquid rocket engine 

3. 유동해석 방법 및 결과

 수치적 기법으로는 고온의 초음속 디퓨져 내부

의 유동장해석을 위하여 2차원 축대칭 

Navier-Stokes equation를 사용하였다. 계산의 

편의성 및 고온의 영향을 고려하기 위해서 비열
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비  로 고정하여 계산하였다. 수치기법으로

는 공간에 대해서 HLLE기법을 사용하였으며 시

간전진기법으로는 2차의 시간전진기법을 사용하

였다. 난류모델은 역압력 구배에 대한 영향을 잘 

나타내는 대수적 방법인 k- 난류기법을 적용하

여 해석을 수행하였다.

  fig.3~6에 caseI~II의 입력조건에 따른 마하수 

및 온도분포에 대한 해석결과를 도시하였다. 

fig.3의 마하수 분포에서 나타나 있는 것과 같이 

1.3sec동안의 엔진 연소실의 압력상승의 영향에

의해서 초음속 디퓨져의 천이구간도 1.3 sec 이

상의 천이구간을 나타내고 있다. 또한 cap이 열

리기 전인 0.4sec의 이전의 구간에서 진공 압력

실 내부에 연소가스가 유입됨으로서 진공 압력

실의 압력이 상승되고 온도가 급격하게 상승하

는 것을 알 수 있다. 초기 구동에서부터 디퓨져

가 작동하기까지의 시간은 1.1sec로 내부 진공조

건이 0.06bar인 상태에서 cap이 열리는 0.4sec 이

후에 디퓨져가 작동함으로서 디퓨져 내부의 유

동현상에 의해서 진공 압력실의 급격한 압력변

화를 유도한다.

  fig.4의 caseI에 대한 천이구간의 온도변화는 

연소가스의 엔트레인멘트효과의 지연에 의해서 

진공 압력실 내부로 연소가스의 유입에 의해서 

온도가 급격히 상승하고 연소가스의 발달에 의

해서 진공 압력실의 온도가 내려가는 것을 확인 

할 수 있다.

  caseI과 비교하여 caseII인 fig5와 6의 경우 빠

른 엔진연소실의 압력상승에 의해서 점화 환경

인 0.06bar의 고도환경에서 디퓨져가 작동한다. 

또한 디퓨져 내부의 빠른 천이현상에 의해서 

cap이 열린 상태에서도 엔트레인멘트효과가 지

속됨에 따라서 진공실의 온도변화가 case1과 비

교하여 현저하게 작게 나타나는 것을 볼 수 있

다.

Fig. 3 Transient of The Mach number contour 

( case I )

Fig. 4 Transient of The static temperature contour 

( case I )
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Fig. 5 Transient of The Mach number contour 

( case II )

Fig. 6 Transient of The static temperature contour 

( case II )

4. 결과 및 검토

  해석 결과와 같은 현상을 방지하기위해서 국

외의 시험설비들은 고고도 모사 환경을 구현하

기위하여 다양한 방식의 장치를 개발하여 천이

구간의 영향을 최소화한다. 엔진 시험과정에서 

대부분의 사고가 엔진의 시동 및 종료과정의 천

이 구간에서 일어나기 때문에 이러한 사고를 방

지하는 효과도 얻을 수 있다. 또한 효율적인 시

험설비의 구성을 위하여 엔진의 특성에 따른 시

험설비구성 및 환경조건을 구현하여야한다.
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