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ABSTRACT

  The flame deflector should be constructed to minimize the induced environmental effects on the 

launch vehicle and to minimize the exhaust impingement effects on the launch complex structures 

during the lift-off operation. Therefore, it should be designed to avoid recirculation and reverse flow 

of rocket exhaust plumes. The circumstance around launch complex and characteristics of launch 

vehicle should be taken into consideration for the flame deflector design. In this paper, we designed 

the flame deflector reflecting KSLV-II 1st engine characteristics and analyzed the effect of exhaust 

plumes related to change geometry by means of computational flow analysis. 

       록

  우주발사체 이륙 시 발생하는 연소 후류에 의한 발사체  발사  구조물에 한 손상을 방지하기 

해 한 형상의 화염유도로가 구축되어야 한다. 화염유도로는 발사체로부터 배출되는 풀룸이 재

순환되거나 역류가 발생하지 않는 한 형상으로 설계되어야 하며, 발사장 주변 여건과 운용되는 

발사체의 엔진 특성이 반 되어야 한다. 본 논문에서는 한국형발사체 1단부 엔진 특성을 고려하여 

화염유도로 기  형상을 설계하 으며, 룸을 추진제 연소가스 신 공기로 가정한 산유동해석을 

통해 화염유도로 형상에 따른 연소 후류의 향에 해 분석하 다. 
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Plume( 룸), Computational Flow Analysis( 산유동해석)
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1. 서    론

  발사 시스템은 우주발사체가 조립시험시설에
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서 단별 총 조립과 기능 검을 수행하고, 발사

장으로 이송한 뒤 발사체에 한 최종 기능 

검과 추진제, 고압가스 주입을 통해 발사 운용을 

수행하는 설비이다. 재 한국형발사체(KSLV-II) 

발사 운용을 한 발사 시스템 설계를 진행하

고 있으며, 최종 으로 나로우주센터 발사장에 

구축될 정이다. 기 구축된 나로호(KSLV-I) 발

사  인근에 한국형발사체 발사 가 구축되므로 

발사체 이륙 시 생성되는 고온․고압의 연소가

스에 의한 발사체와 발사 시스템 구조물의 손

상을 방지하기 한 한 형상의 화염유도로

가 구축되어야 한다. 본 논문에서는 선행연구 결

과와 나로호 화염유도로 설계 인자를 기반으로 

한국형발사체 엔진 특성과 발사장 주변 환경을 

고려하여 기  형상을 설계하 다. 한 형상설

계 결과를 검증하기 해 1차 으로 추진제 연

소가스를 공기로 가정한 산유동해석을 통해 

화염유도로 형상에 따른 연소 후류의 향에 

해 분석하 다.  

2. 본    론

2.1 화염유도로 설계 인자 분석

  화염유도로는 우주발사체로부터 분출되는 연

소가스가 발사패드 하부에서 재순환하거나 역류

가 발생하지 않고 유도하는 방향으로 배출되도

록 형상이 설계되어야 한다. 해외 연구기 에서

는 우주발사체 개발 기부터 발사체의 성능과 

연계한 화염유도로 형상에 한 연구를 수행하

다[1,2]. 

  선행연구를 통해 분석한 결과, 화염유도로 형

상 설계 시 가장 요한 인자는 발사체로부터 

분출되는 연소가스와 하게 되는 편향면의 

형상이며, 통상 이상기체 상태방정식과 실험을 

통한 경험식에 기 하여 설계할 수 있다[3-6]. 

한 Fig. 1과 같이 우주발사체 연소가스와 화염유

도로 편항면이 이루는 각도(Impinging Angle), 

편향면과 유도면간의 곡률 반경(Exit Radius), 노

즐 끝단과 편향면 충돌 까지의 거리(Separation 

Distance), 화염유도로 폭(Deflector Width) 등이

Fig. 1 Typical deflector and rocket engine profile[2].

주요한 화염유도로 설계 인자로 분석되어야 한

다[2]. 그리고 화염유도로를 통해 연소가스를 유

도하는 과정에서 고온․고속의 음속 유동에 

의해 화염유도로 표면이 손상되는 것을 막기 

해 냉각이 필요함을 연구를 통해 제시하 다

[5,6]. 본 논문에서는 화염유도로 기본설계 형상

에 한 해석 검증을 수행하고, 냉각수 분사와 

연소가스 화학종 용에 의한 효과는 비설계 

단계에서 용할 계획이다. 

 

2.2 한국형발사체 화염유도로 형상 설계

  한국형발사체 화염유도로의 기본 인 형상 설

계를 해 엄빌리칼 타워(Umbilical Tower, UT) 

기  유무에 따른 2가지의 형상에 해 설계를 

진행하 다. 한국형발사체의 경우 기존 나로호와 

달리 발사 시스템 지상기계설비에서 이블마

스트 신 엄빌리칼 타워를 통해 각종 추진제와 

고압가스를 공 하는 형태로 구축될 정이다. 

따라서 엄빌리칼 타워에 한 구조물이 추가

으로 고려되어야 하며, 화염유도로 상부에 타워

가 치하므로 화염이 배출되는 면 에서 차이
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Parameters Design value

Chamber pressure (bar) 60 

Nozzle exit pressure (bar) 0.65 

Propellant flow rate (kg/s) 243.4

Mixture ratio (O/F ratio) 2.45

Nozzle exit diameter (m) 1.047

Expansion ratio 12

Table 1. Design parameters of KSLV-II 1st stage 

engine[7].

Fig. 2 Configuration of KSLV-II 1st stage engine.

를 발생하게 된다. 따라서 화염유도로 형상을 설

계함에 있어서 엄빌리칼 타워의 기 가 되는 부

분의 유무로 구분하여 설계를 진행하 다. 화염

유도로를 설계하는 주요 인자를 분석하기 해 

한국형발사체 1단에 용되는 엔진의 특성과 형

상은 Table 1, Fig. 2와 같다. 한국형발사체는 1

단부에 75톤  엔진 4기를 클러스터링한 형태이

므로 단일 엔진 형태와 달리 엔진간의 간섭에 

해서도 고려가 필요하다.  

  한국형발사체 발사 시스템 화염유도로는 다

도해 해상국립공원 내 치한 나로우주센터의 

지리  특성으로 주변 환경에 발사체 연소 후류

로 인한 환경  향을 최소화해야 하며, 기 구

축된 나로호 발사 시스템에도 손상을 주지 않

아야 하는 제약사항이 필수 이다. 따라서 좁은 

부지여건에 합하게 한쪽 방향으로 화염이 유

도되는 형태로 화염유도로에 의해 편향된 연소 

후류가 일정한 수평거리를 이동한 뒤 재차 편향

되는 형태로 설계하 다[8]. 그리고 한국형발사체 

1단 클러스터 엔진의 직경을 기반으로 엔진 노즐 

Parameters Design value

Nozzle exit dia., D (m) 1.047 

Impinging angle, δ (°) 30

Separation distance, d (m) 6.3 

Exit radius, R (m) 2.1 

Width, W (m) 8.5

Overall length, L (m) 55

Table 2. Design parameters of KSLV-II flame 

deflector.

Fig. 3 Configuration of KSLV-II flame deflector. 

출구에서 편향면까지의 이격 거리(d)와 연소 후

류가 경사면에서 수평면으로 편향되는 지 의 

탈출 반경(R) 그리고 화염유도로 폭(W)을 산정

하 다. 연소가스가 화염유도로 편향면과 부딪히

는 충돌각(δ)은 선행연구에서 제시된 권고치를 

사용하 으며[2], 화염유도로의 체 길이(L)는 

한국형발사체 발사  기반시설 설계(안)에서 최

 가용 가능한 길이를 산정하 다. 이를 반 한 

화염유도로 주요 설계 인자와 개념 설계 형상은  

Table 2와 Fig. 3에 제시하 다. 

2.3 연소 후류 해석

  로신/LOX 계열의 추진제를 사용하는 로켓 

엔진에 해 Table 1에서 제시한 엔진 성능과 

노즐 형상을 기 로 NASA CEA(Chemical 

Equilibrium with Application) 코드[9]를 사용하

여 연소실, 노즐목, 노즐 출구에서의 특성에 

해 분석한 결과는 Table 3과 같다. 

  룸은 추진제와 산화제가 엔진 내부에서 연

소하여 발생한 연소가스로 C, H, O로 이루어진 
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복합 화합물이다. 하지만 본 논문에서는 화염유

도로 형상에 따른 내부 유동의 배출 형태와 온

도를 분석하기 해 룸을 공기로 가정하고, 온

도 특성을 화학반응 유동과 유사하게 모사하기 

해 분자량과 비열비를 조정하 다. 해석 로

Parameters Chamber Throat Exit

P (bar) 60.00 34.61 0.66

T (K) 3621.98 3431.53 2099.48

Cp (kJ/kg-K) 5.90 5.55 2.08

ϒ (= Cp/Cv) 1.14 1.14 1.20

a (m/s) 1221.20 1179.70 923.80

M (Mach No.) 0.00 1.00 3.25

Table 3. Thermodynamic properties.

(a) Flame deflector configuration

(b) Mesh for 3-D flame deflector

Fig. 4 Configuration and mesh for flame deflector 

model 1.

그램은 CFX 13.0을 사용하여 발사체 이륙 시 발

생하는 룸이 경사 편향면과 하여 발생하

는 음속 유동장에 한 해석을 진행하 다. 화

염유도로 설계 시 기립된 발사체를 지지하는 엄

빌리칼 타워의 기  유무에 따라 화염유도로 상

부에 공기가 유입되는 면 의 변화가 발생한다. 

따라서 Fig. 4, 5와 같이 2가지 형상(Model 1 : 

화염유도로 상부 덮개가 없는 형상, Model 2 : 

화염유도로 상부 덮개가 존재하는 형상)을 설계

하 다. Model 2의 경우 화염유도로 상부에 가

로 20 m, 세로 10 m의 기 를 생성하 다. 격자

는 유동이 복잡한 노즐 출구부터 화염유도로 충

돌  부근은 기 격자, 화염유도로 내부에는 유

체의 흐름과 동일한 방향으로 육면체 격자 그리

(a) Flame deflector configuration

(b) Mesh for 3-D flame deflector

Fig. 5 Configuration and mesh for flame deflector 

model 2.
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고 기타 역은 성근 격자를 배치하 다. 해석 

기 200만개부터 격자의 수를 여가며 격자의 

질을 확인하 으며, 약 57만개에서 계산 시간을 

(a) Temperature contour

(b) Wall temperature contour

(c) Vector contour

Fig. 6 Analysis for flame deflector model 1(t = 2 sec).

고려한 결과가 효율 임을 확인하 다. 성을 

포함한 압축성 유동에 한 인자와 난류 효과를 

포함하기 해 벽면 근처에서 유동에 효과 인 

(a) Temperature contour

(b) Wall temperature contour

(c) Vector contour

Fig. 7 Analysis for flame deflector model 2(t = 2 sec).
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SST k-ω 모델을 용하 으며, 시간에 따른 유

동의 변화를 고려하기 해 비정상상태 조건을 

용하 다. 한 발사체 엔진의 연소를 모사하

기 해 노즐 입구 부분을 입력으로 정하여 

pressure-inlet을 용하 으며, Table 3에서 제시

한 연소실 압력과 온도를 사용하 다. 출구조건

은 주 의 압력 차에 의해 경계에서 유동의 유

입과 배출이 자유로운 "opening" 조건을 용하

으며, 벽면에서는 외부로의 열 달을 배제한 

단열조건을 용하 다. 그리고 엔진 화 시 

격한 압력, 온도 변화로 인해 해석 결과가 발산

하는 문제를 해결하기 해 노즐 입구에서 정상

상태의 압력과 온도가 형성되는 시간을 0.2 로 

가정하여 목표값까지 선형 으로 증가하는 형태

의 UDF(User Defined Function) 컴 일을 용

하 다. 유동해석은 엔진 화 이후 연소실 압력

이 안정화되는 시간을 고려하여 2 간 수행하

으며, 2가지 형상에 한 해석 결과는 Fig. 6, 7

과 같다. 

  Fig. 6은 화염유도로 상부에 엄빌리칼 타워 기

가 없는 형태(Model 1)에 한 해석 결과로서 

발사체 하부에서 연소가스의 역류와 재순환 

역이 생성되지 않고 유도하는 방향으로 유동이 

배출되는 결과를 확인하 다. 

  Fig. 7과 같이 엄빌리칼 타워 기 가 화염유도

로 상부에 구축된 형상(Model 2)의 경우 연소가

스가 분출되는 출구 면 이 작아져서 화염유도

로 내부에 유동의 재순환 역이 생성됨을 확인

하 다. 이로 인해 엄빌리칼 타워 하부에도 약 

1,200 K 이상의 온도가 형성되기 때문에 구조물

을 보호하기 한 추가 인 보강재를 사용하거

나 냉각수 분사를 통해 온도를 낮출 필요가 있

다. 따라서 화염유도로 수평면을 통과한 연소 후

류의 배출을 원활하게 하기 해 출구 면 을 

증가시킨 새로운 형상설계가 필요하다. 한 

Fig. 7의 (c)에서 엄빌리칼 타워 주변의 공기가 

발사체 노즐 부 로 유입되므로 이로 인해 발사

체가 받는 향을 최소화하기 해 발사패드와 

엄빌리칼 타워 사이의 기 에 공기가 유입되는 

추가 인 통로를 확보하는 방안도 고려되어야 

한다. 

(a) Wall temperature analysis position

(b) Wall temperature of model 1

(c) Wall temperature of model 2

Fig. 8 Verification of analysis time for flame deflector.

  Fig. 8은 노즐 끝단과 충돌 을 심으로 화염

유도로 방향에 한 벽면 온도를 해석한 결과이

다. 2가지 형상에 해 노즐에서 분사되는 연소 

후류가 화염유도로 편향면에 직 으로 부딪치

는 충돌  부근의 온도가 2,500 K 이상으로 형
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성되며, 후단부도 Model 2의 경우 재순환 역 

생성으로 2,000 K 이상으로 높게 형성됨을 알 

수 있다. 아직 물분사와 화학종을 고려하지 않은 

해석 기 단계이지만 실제 화염유도로 구축 시

에 온도가 높게 형성되는 부분에 추가 인 보강

이 필요함을 알 수 있다. 

3. 결    론

  본 논문에서는 엄빌리칼 타워 기반의 유무에 

따른 한국형발사체 화염유도로 개념 설계를 진

행하 다. 연소가스를 공기로 가정하고 2가지 형

상에 한 유동해석을 통해 화염유도로 내부 유

동의 흐름과 발사체  발사  구조물 주변의 

향에 해 분석하 다. 발사체 엔진 화 후 2

간 해석을 수행한 결과, 엄빌리칼 타워 기 가 

화염유도로 상부에 구축된 형상(Model 2)의 경

우 연소가스가 분출되는 출구 면 이 작아져서 

유동의 재순환 역이 생성됨을 확인하 다. 따

라서 연소가스의 출구 면 을 확보하기 해 화

염유도로 출구 형상을 조정한 모델을 설계하여 

해석을 수행할 정이다. 향후 계획은 몇 가지 

조건을 변경한 모델의 유동해석 결과를 활용하

여 화염유도로 기본 형상을 확정한 이후 로신

/LOX 연소에 의해 생성되는 C, H, O 계열의 

화학 조성과 복사 열 달 효과 그리고 냉각수 

분사까지 모사하여 해석을 수행할 정이다. 최

종 으로 한국형발사체 발사 운용 시 스를 반

하여 엔진 화 시부터 발사패드를 이륙하여 

연소 후류가 발사 시스템 지상설비에 향이 

없는 시 까지의 유동 해석을 통해 한국형발사

체 화염유도로를 구축할 계획이다. 
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