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ABSTRACT

  A computational analysis of nozzle flow characteristics and plume structure using 

Reynolds-averaged Navier-Stokes equations with k-ω SST turbulence model was conducted to 

examine performance of the supersonic nozzle employed in a small liquid-rocket engine for 

ground firing test. Computed results and experimental outcome of 2-D converging-diverging 

nozzle flow were compared for verifying the computational capability as well as the turbulence 

model validity. Numerical computations of 2-D axisymmetric nozzle flow was carried out with 

the selected model. As a result, flow separation with backflow appeared around the nozzle exit. 

This investigation was reported as a background data for the optimal nozzle design of small 

liquid-propellant rocket engine for ground test. 

초       록

  지상연소시험용 소형 액체로켓엔진 초음속 노즐의 성능해석을 위하여 노즐내 유동특성 및 플룸 구

조를 k-ω SST모델을 사용한 Reynolds-averaged  Navier-Stokes 방정식으로 해석하였다. 해석기법의 

검증을 위하여 2차원 축소-확대 노즐 초음속 유동의 해석값과 실험치를 비교하고, 검증된 기법으로 2

차원 축대칭 노즐의 성능해석을 수행하였다. 그 결과 노즐 내부에 유동박리 및 역류현상의 발생이 

확인되었으며, 이 해석결과는 소형 액체로켓엔진 노즐 최적설계에의 기초자료로 제시되었다.
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1. 서    론

  우주발사체가 임무수행을 목적으로 지구 대기

권을 벗어나기 위한 탈출에너지의 대부분은 대

형로켓엔진이 점유한다. 발사체 최종단(final 

stage)의 탑재체(payload)를 목표궤도로 진입시

키기 위해서는 주 엔진이 작동하는 동안과 단 

분리 이후까지 비행축 안정화와 비행궤적 조종

을 위한 3축자세제어가 반드시 병행되어야 하며 

이를 위해서는 그 성능이 보장되는 소형 액체로
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켓엔진(추력기)의 활용이 필수불가결하다[1].

  최초로 우주비행체에 적용된 자세제어용 추력

기는 냉기체(cold gas) 추진 시스템이었으며, 이

후 과산화수소(hydrogen peroxide) 단일추진제(mo 

nopropellant) 추력기가 등장하였다. 그러나 1960

년대, 비추력 성능과 저장성이 이들보다 탁월한  

하이드라진(hydrazine) 단일추진제 추력기가 등

장하면서 이전 시스템들을 급속히 대체하였고, 

최근에 이르러 이원추진제(bipropellant) 추력기

까지 개발되게 되었다[2]. 

  하이드라진 추력기는 성능이 우수하고, 장기간

의 비행경력으로 높은 신뢰도를 자랑하며, 인공

위성이나 행성간 탐사선의 추진시스템뿐만 아니

라, 탑재체의 정확한 궤도투입을 위하여 정밀한 

3축 자세제어가 요구되는 우주발사체 최종 단에 

대부분 장착되고있다[1]. 국내에서는 NASA의 1 

lbf급 표준형 단일액체엔진인 MRE-STD-1 

(Monopropllant Rocket Engine - Standard - 1.0 

lbf)의 제작, 조립, 시험평가기술을 보유하고 있

으나 그 설계능력은 매우 제한적이다[3]. 따라서 

발사체의 비행축 안정화 및 상단(upper stage)의 

3축 자세제어, 위성체의 궤도 천이/조정 및 정밀 

자세제어, 외대기권 탄두요격 충돌비행체(EKV)

의 고속 궤도기동 등과 같이 우주비행체 기동시

스템에 다목적으로 활용·탑재 가능한 하이드라

진 추력기의 개발소요가 목하 대두되고 있는 실

정이다.

  추력기의 핵심 요소부품중 하나인 노즐의 형

상은 추력 성능에 직접적인 영향을 미친다. 노즐

내부에 충격파(shock wave)나 역압력 구배에 의

한 유동박리(flow separation)와 역류(backflow)

가 발생할 때 노즐성능이 크게 감소하게 되며, 

이러한 현상의 발생을 방지할 수 있는 노즐형상

의 설계가 필요하다. 최적노즐설계를 위한 기초

자료확보의 일환으로서, 실험을 통한 직접적인 

측정이 가장 신뢰할 만하나, 시간적·경제적 자원 

소모성을 고려한다면 적절한 검증을 거친 이론

계산이 더욱 효율적이다[4]. 

  따라서 본 연구는 소형로켓엔진 지상시험용 

초기설계모델의 노즐내 유동특성과 플룸(plume) 

구조를 전산모사기법으로 해석하여, 노즐내부의 

유동박리 및 충격파 발생을 방지하고 최적의 성

능을 낼 수 있는 노즐 설계에 대한 기초자료를 

제공하고자 한다.

2. 수치해석 방법

  초음속노즐 내부 유동 해석을 위하여 상용코

드인 Fluent를 사용하였으며, SIMPLE 알고리즘

을 채택하였다. 수렴조건은 모든 차분식의 잔차

가 10-4(에너지 차분식은 10-7) 이하일 때이다. 

  연속방정식과 운동량 및 에너지보존식의 일반

적인 형태는 다음과 같다.
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  작동유체는 정상(steady)상태의 화학반응이 없

는(chemically frozen) 이상기체로 가정하였으며, 

노즐 벽면은 단열(adibatic), 점착(no slip)조건으

로 경계조건을 설정하였다. 또한 중력과 외력 그

리고  화학종의 확산은 없다고 가정하였다. 전술

된 가정들에 의거하여 unsteady/species diffusion 

/gravity/external body force/source 항들을 해석

에서 무시하였다.

  비점성(inviscid)및 k-ε Standard[5]와 k-ω SST 

(Shear Stress Transpot)[6] 모델로 해석한 값들을 

실험치[7]와 비교하여, 그중 가장 적합하다고 판

단되는 k-ω SST모델을 지상연소시험용 소형액체

로켓엔진 초음속노즐 예비모델의 해석에 적용하

였다.

3. 해석 기법의 검증

  해석기법의 검증 및 난류모델 선정을 위해 2

차원 축소-확대 노즐내 표면의 압력구배를 해석

하여 실험치와 대조하였다. 그 결과를 Fig. 1에 

제시하였으며, 그림에서 CASE I-IV 는 노즐 압

력비에 의한 분류를 의미하는 것으로 그 값은 
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Fig. 1 Static Pressure Distribution

Fig. 2 Computed 2D Nozzle Contours

Fig. 3 Grid Configuration

각각 4.39, 6.42, 6.81, 7.79 이다.

  점성을 고려하지 않은 오일러식을 사용한 해

석결과는 점성에 의한 전압력 손실이 반영되지 

않아 후류로 갈수록 압력값이 다소 높게 나오는 

경향을 띄었으나, 그 평균 오차는 2.23%로서 점

성효과는 미미하였다. k-ε Standard 난류모델을 

사용한 해석 결과는 4.84%의 높은 오차율이 나

타나는데, 이는 노즐목 부분의 작은 곡률반경에 

기인한 국부적 압력상승을 정확히 모사하지 못

한 결과로 사료된다. 그리고 k-ω SST 난류모델

로 해석한 경우는 그 평균 오차율이 1.99%를 보

여, 세 가지 모델 중 실험치에 가장 근접한 결과

를 나타냈다.

  실험값과 가장 유사한 해석결과를 도출한 경

우(k-ω SST, NPR: 6.42)의 마하수, 정압, 밀도 등

치선(contour)을 Fig. 2에 도시한다. 노즐 출구면

에서 경사충격파(oblique shock wave)의 존재로 

인한 급작스런 물성치 변화가 관찰되며, 발생한 

충격파가 반사되고 다시 팽창파가 생성되는 패

턴의 Shock Diamonds 가 관찰된다.

  이상에서와 같이 k-ω SST 난류모델은 실험값

과의 검증에서 가장 낮은 오차율을 보이고, 벽면

근처 유동해석에 유리하여[6] 노즐 내 유동박리 

및 역류 현상 예측에 가장 적절하다고 판단되었

다. 따라서 이후에 제시되는 액체로켓엔진의 노

즐유동해석에 k-ω SST 난류모델이 사용되었다.

4. 지상연소시험용 소형 로켓 엔진 노즐 해석

  본 연구에서 고려하고 있는 추력기는 1:50의 

노즐 면적비를 가지며, 진공상태에서의 작동을 

목표로 설계되었다. 그러나 지상연소시험은 대기

압 상태에서 수행되며, 이로 인해 배압(back 

pressure)이 설계압력보다 상승하게 된다. 이는 

곧 노즐 내부에 추력성능을 감소시키는 충격파 

및 유동박리 그리고 역류현상의 발생 가능성을 

높인다. 이를 방지하기 위해 노즐 면적비를 1:10

으로 감소시킨 시험용 모델을 설계하였으며, 시

험평가에 앞서 수치해석 기법으로 성능해석을 

수행하였다.

  노즐 내 유동특성 및 외부 플룸구조의 해석을 

위하여 계산영역은 노즐 출구를 기점으로 하여 

축 방향으로 노즐 출구지름의 20배, 반경방향으

로 10배로 그 크기를 정하였으며, 2차원 형상 축

대칭(axisymmetric)으로 해석하였다. 삼각형

(trigonal)위주의 비정렬(unstructured) 격자(grid)

를 사용하였으며, 관심의 대상인 노즐내부와 플

룸 예상 위치에 격자를 밀집시켰다.  특히 벽면 

근처에서는 경계층 유동 및 박리현상 등에 대한 

정확한 해석을 위해 격자를 보다 조밀하게 배치

하였다(Fig. 3). 노즐입구의 압력과 온도는 200  

psi 그리고 1200 K 조건으로 해석을 수행하였다. 
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Fig. 5 Plume Structures of 2-D Axisymmetric Nozzle

Fig. 4 2-D Axisymmetric Nozzle Flow Contours

작동유체로 공기를 사용하였으며, 노즐외부 대기

의 압력과 온도는 14.7 psi와  300 K 이다. 

  해석결과로서 마하수, 압력, 그리고 밀도 등치

선을 Fig. 4에 도시한다. 노즐 출구 부근에서 마

하 디스크(Mach disk)가 나타나며, 그 디스크 전

후로 마하수, 압력 그리고 밀도의 급격한 변화가 

관찰된다. 노즐 내 벽면에서 유동의 박리 및 역

류현상과, 압축파들이 발생한 후 마하디스크에서 

반사되어 형성된 경사충격파의 영향을 받은 유

선의 변화 등을 Fig. 5에 도시 하였다.

  전술한 바와 같이 노즐 벽면에 발생한 유동박

리로 인한 압축파 및 역류현상은 노즐의 실효팽

창비를 감소시켜 성능을 저하시키는 요인으로 

작용하며, 이와 같은 현상들은 노즐 목에서부터 

끝단까지의 거리가 충분히 길지 못하여 노즐 팽

창각이 과도하게 크기 때문이다.

5. 결    론

  소형 액체로켓엔진 지상연소시험용 노즐의 성

능해석을 수행하였다. 2차원 노즐 유동을 해석하

고 실험값과 비교하여 해석기법을 검증하였으며,

이 기법으로 2차원 축대칭 노즐유동을 해석하였

다. 그 결과, 노즐성능을 저하시키는 유동박리와 

압축파 등이 노즐 내부에서 발생하는 것을 확인

할 수 있었고, 이에 따라 시험용 노즐형상의 수

정이 요구되었다.
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