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ABSTRACT

  A study is analyzed on the adverse pressure gradient and the transient regime of supersonic 

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

Axisymmetric two-dimensional Navier-Stokes equation with  turbulence model. The transient 

simulation is compared in terms of mach number and static temperature of vacuum chamber 

according to pressure variation of rocket engine combustion chamber. Combustion gas flow into the 

vacuum chamber during operation of the supersonic diffuser. According to this phenomenon, the 

pressure and the temperature rise in the vacuum chamber were observed. Thus, the protection system 

will be necessary to prevent the pressure and temperature rise in the transition process during 

operation of the subsonic diffuser.

       록

  음속 디퓨져에서 천이구간에 해서 수치  기법에 의한 분석을 수행하 다. 수치기법으로는 음

속 디퓨져의 내부유동해석을 하여 2차원 축 칭 Navier-Stokes equation와   난류모델을 사용하

으며, 로켓엔진 연소실의 천이 구간의 압력변화에 따라서 디퓨져 내부의 마하수  진공챔버의 온도

분포를 비교 검토하 다. 음속 디퓨져의 작동과정에서 진공챔버 내부에 연소가스가 유입되어지고 이

러한 상에 따라서 진공챔버 내부의 압력  온도가 상승하는 결과를 확인하 다. 이러한 유동 상에 

따라서 천이과정에서 압력  온도 상승을 방지하는 시스템이 필요하다.
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1. 서    론

  로켓엔진의 성능 모사를 한 표 인 고고
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도 모사설비인 음속 디퓨져는 엔진 연소후류

의 모멘텀에 의해서 발생되는 유입효과(entrainm 

ent effect)에 의해 고고도의 환경을 구 한다. 이

러한 유동 상은 음속 디퓨져(supersonic 

exhaust diffuser: SED)의 형상  작동 방식에 

따라서 고고도 모사 기능  성능에서 많은 차

이를 나타낸다[1]. 유입효과에 의해 진공챔버

(Vacuum Chamber)의 압력이 지속 으로 낮아

지며 연소가스의 속도 증가를 가져온다. 연소가

스에 의해 발생하는 유입효과에 의해서 진공챔

버내부에서 고고도의 진공압을 형성하게 되며, 

이때 연소가스의 유동이 디퓨져의 벽면에 반사

되어 충격 를 형성함으로서 음속 디퓨져가 

작동한다. 이러한 유동 상에서 2가지 요한 

은 정상상태의 성능모사와 디퓨져의 시동과정

에서 발생하는 천이구간에서 유동의 향에 따

른 진공챔버 내부의 환경의 변화이다. 

  일반 인 음속 디퓨져(SED)의 천이구간에 

한 유동 상은 Fig. 1과 같이 나타나며 다음과 

같은 유동특성에 따라 역이 구분된다[1].

①: 디퓨져 작동 이  아음속 구간

②: 디퓨져 시동구간

③: 디퓨져 작동구간이후 음속구간

①~③구간에 한 유동특성은 다음과 같다.

①-아음속 구간: 엔진 연소실의 압력이 상승하는 

구간으로 연소가스의 모멘텀에 의한 유입효과에 

Fig. 1 Typical SED characteristic curve taken from 

Ref.[1].

의해 진공챔버의 압력이 낮아지는 구간

②-시동구간: 연소압()가 증가함에 따라서 진공

챔버 압력()이 낮아지며 연소가스의 속도증가

에 의해서 디퓨져 내부에 음속 역이 발달하

는 구간

③- 음속구간: 디퓨져 내부에 음속유동이 형

성된 이후 디퓨져의 시동압력 이상으로 연소압

()의 압력이 상승함에 따라서 진공챔버로 연소

가스유입이 발생하는 구간

  Fig. 1의 ③구간에서 나타나는 시동구간 이후 

연소압() 증가에 따른 의 압력 상승 에 

한 연구들은 실험  방법에 의해서 많은 연구

가 진행되었지만 수치  방법에 의한 연구는 많

은 연구가 이루어지지 않았다. 따라서 본 연구에

서는 음속 디퓨져의 정상작동 상태까지의 천

이구간에서의 유동의 변화  압력변화를 수치

으로 나타내고 연소실의 압력특성에 따른 디

퓨져의 유동특성에 한 검토를 수행하 다. 

한 음속 구간인 ③ 역에서 유동 상에 따른 

진공챔버 내부의 압력  온도 변화에 한 검

토를 수행하 다.

Fig. 2 Characteristic curve for the ratio of the SED 

area to rocket nozzle throat area of Ref.[1].
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2. 해석 모델  해석 조건

  Fig. 2는 음속 디퓨져의 천이구간 해석을 

한 해석모델의 개략도  시험데이터이다. 참고

문헌[1]의 음속디퓨져는 1차목 형태의 음속 

디퓨져를 사용하 다. 주요형상에서 노즐출구면

비()는 19.4, 디퓨져 목비()는 34.2이

며 고공모사설비에서 디퓨져 내부는 화시험 

모사를 하여 화고도의 진공압으로 기조건

을 구성하고 출구의 압력이 기압 조건이 되는 

순간 캡이 개방되는 방식을 사용한다. 본 연구에

서는 Fig. 2에 나타난 시험데이터와 수치해석 결

과를 비교 검토하 다.

3. 수 치 기 법

3.1 지배방정식

  무차원화된 2차원 축 칭 Navier-Stokes방정식

은 다음과 같다. 
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  무차원 기 값은 연소실의 시작 을 기 으로 

디퓨져 출구까지의 길이, 자유유동속도, 자유유동

도 등이며, t 과 는 시간과 일반 좌표축이

다. Eq. 1에서 Q는 일반 좌표로 변환된 무차원 

보존유량함수 벡터QJ   u v eTJ 이다.

    및    는 변환행렬과 유량 벡터에 

의해 표 된 일반좌표 유량벡터고, 비 성 유량 

벡터     성항   는 참고문헌[9]와 

같으며,    는 난류모델식에서 사용되는 

항이다.

3.2. 난류 모델

  난류모델  방정식은 Jones-Launder의 모

델식에 Sarkar의 보정항을 추가[9,10]하여 사용한

다. 난류운동에 지 와 난류운동에 지 소멸율 

은 특성속도와 길이에 의해 무차원화시켜 Na 

vier-Stokes식과 같이 보존형태로 일반좌표에 

해 쓸 수 있다. 이 때 Navier-Stokes식의 각 유

량벡터들에 응하는 난류 모델식의 벡터는 다

음과 같다.
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  Eq. 2에서 ,  ,  ,   등은 표    모델

의 상수이고,   는 Sarkar의 압축성 보정항[10]

으로 난류 마하수   
 와 계수 α 에 

의해    
 로 표 된다. Sarker에 의해 제

시된 압축성 보정계수는 을 사용하 다

[10]. 와 은 벽면 향 보정항이다. 자유유동

의 무차원 난류강도는 0.005를 사용하 다[9].

3.3 수치 기법

  공간에 한 이산화는 충격 와 같은 불연속

면에 높은 해상도 결과를 얻을 수 있는 2차 정

도의 풍상차분 고해상도 기법인 HLLE 기법을 

사용하 다. 시간에 한 이산화는 이차 정 도

를 갖는 2단계 기법을 사용하 다.

1단계 계산은 간 계산치를 ∆에서  
  

∆     
 ∆로부터 구한다. 

  여기에서 는 1차 정 도의 풍상 차분 유량이

다. 2단계 계산은
   

∆   
 ∆ 

로부터 구한다. 여기에서 은 2차정 도의 풍상

차분법에 의해 와 
  으로부터 구한 유량이다.



46 김종록 한국추진공학회지

4. 유동해석  결과

  Fig. 3에 수치해석을 한 격자의 구성을 나타

내고 있다. 벽면의 경계조건은 단열조건으로 가

정하 으며, buffer-zone을 구성하여 디퓨져 후

류의 조건을 모사하 다. 한 연소실의 압력은 

수렴정도에 따라 0.2 MPa씩 증가하는 것으로 가

정하여 계산을 수행하 다. 해석유체는 가열된 

공기로 가정하여 계산을 수행하 다.

  계산시간  수렴정도는 의 입력조건에 따

라서 다르게 나타나며 표 으로 디퓨져의 시

동압력인 연소압()이 2.4 MPa일 때 도변화

의 잔여치를 Fig. 4에 나타내었다.

  Fig. 5의 연소압력 변화에 따른 마하수의 변화

를 보면 연소실압력 2.4 MPa에서 음속 디퓨져

가 작동하는 것을 볼 수 있다. 한 디퓨져 작동 

이후 연소가스 후류의 음속 역이 연소압력이 

증가 함에 따라서 확장하는 것을 볼 수 있다. 이

러한 상은 일반  수직충격  이론[8]에 의해

서 배압비에 한 결과로 단된다. 한 디퓨져 

벽면에 반사되는 연소가스의 속도  유속의 방

Fig. 3 Computational grid.

Fig. 4 Convergence history (=2.4 MPa).

향이 진공챔버의 진공압에 따라서 결정되며 이

는 디퓨져의 벽면에 반사되는 충격 의 각의 변

화를 가져온다.

  Fig. 6은 연소압력()에 따른 진공챔버의 

벽면에서 압력변화()를 나타낸 그림이다. 난

류 모델인 S-A(Spalart–Allmaras)모델을 사용할 

경우 시동구간 이후의 역압력에 한 향을 나

타내지 못하는 것을 볼 수 있다. 하지만   난

류모델을 사용한 경우 역압력 구배에 따른 음

속 디퓨져 작동 이후의 진공챔버의 압력이 상승

하는 구간의 경향성을 잘 나타내고 있다. 음속 

디퓨져의 시동구간 이후 압력변화에 따른 유동

상  온도분포의 변화는 Fig. 7, 8에 나타나

있다.

  Fig. 7, 8의 연소압력에 따른 노즐 끝단의 유

동 상을 보면 디퓨져 작동이후 연소의 팽창에 

따른 진공챔버와 노즐끝단사이에서 역압력구배

에 의한 와류와 온도분포의 변화를 볼 수 있다. 

음속 디퓨져의 작동이후 연소압력이 증가함에 

따라서 진공챔버 내부로 연소가스의 유입이 이

루어지며 이러한 유동 상에 의해서 진공챔버의 

압력이 증가하는 것으로 단된다.

Fig. 5 Mach number contours for transient regime.
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Fig. 6 Characteristic curve for transient regime.

  Fig. 9의 진공챔버의 벽면의 온도 변화를 보면 

음속 디퓨져의 작동 인 아음속구간 ① 역에

서는 온도가 1000 K로 음속 디퓨져가 작동되

는 구간보다 높게 나타난다. 이러한 상은 기 

1~2  사이의 짧은 엔진시동 구간에서 일시 으

로 연소가스가 진공챔버 내부로 유입되는 것을 

의미한다. 한 디퓨져의 시동 구간 ② 역에서 

챔버벽면 온도가 800 K로 하강하며 역압력 구간

인 ③ 역에서 상승하는 것은 Fig. 7에서 나타난 

것과 같이 연소가스의 유입에 의한 상이다.

4. 결과  검토

  본 연구에서는 진공 챔버  디퓨져의 벽면을 

단열조건으로 가정하 으며, 계산의 효율성을 

하여 최소의 진공챔버의 공간을 구성하여 수치

해석을 수행하 다.

  해석 결과에서 나타난 것과 같이 연소과정에

서 엔진의 시동과정  음속 디퓨져의 작동과

정에서 진공챔버 내부에 연소가스가 유입되어지

고 이러한 상에 따라서 진공챔버 내부의 압력 

 온도가 상승하는 결과를 가져온다. 국외의 고

공모사설비의 구성에서 나타난 있는 것[2]과 같

이 이러한 연소가스 유입 상에 한 다양한 

방지설비가 구성되어야 할 것이다. 한 진공챔

버의 구성에 있어서 수치해석 결과에서 나타난 

것과 같이 엔진 노즐 출구의 상류에 엔진 연소

가스의 향에 의한 벽면의 온도변화를 고려하

Fig. 7 Static temperature contours for transient regime.

Fig. 8 Stream function contours for transient regime.

Fig. 9 Static temperature for transient regime.
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여 냉각을 고려한 덕트(duct)의 구성이 필요할 

것이다.

  음속 디퓨져의 설계에 측면에서는 고공모사

의 시험 목 에 따라서 음속 디퓨져의 작동 

이후에 역압력에 의해서 발생하는 진공챔버의 

압력상승효과 측면을 고려하여 설계에 반 해야 

할 것으로 단된다.
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