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1. 서    론

  이 펄스 로켓 추진기 은 하나의 연소  내에 
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ABSTRACT

  Dual pulse rocket motor is a variant of solid rocket motor with two propellant grain separated by a 

pulse separation device. The major performance of such a rocket motor is influenced by the change in 

the hole area of pulse separation device to nozzle throat area ratio. In this study, we performed flow 

analysis to investigate the internal flow characteristics according to the pulse separation device hole 

area to nozzle throat area ratio change. Gases used flow analysis were used combustion gas of 

HTPB/AP composite propellant and nitrogen gas. Flow analysis results of the dual pulse rocket motor 

were validated by comparison with experimental results of pneumatics. Commercial CFD code ANSYS 

FLUENT 14.5 is used in this study to simulate flow analysis.

       록

  이 펄스 로켓 추진기 은 하나의 펄스분리장치에 의해 분리된 2개의 추진제 그 인을 가진 변형된 

고체 추진기 이다. 이러한 추진기 의 주요 성능은 펄스분리장치 홀 면  노즐 목 면 비의 변화에 

향을 받는다. 본 연구에서는 펄스분리장치 홀 면  노즐 목 면 비 변화에 따른 내부유동특성을 

고찰하기 해 유동해석을 수행하 다. 유동해석에 사용된 기체로는 hot gas로 HTPB/AP계 복합추진

제 연소가스와 cold gas로 질소가스롤 사용하 다. 이 펄스 로켓 추진기 의 내부유동해석 결과는 공

압실험 결과와 비교 분석을 통해 검증하 다. 본 논문에서는 상용 CFD(Computational Fluid 

Dynamics) 코드인 ANSYS FLUENT V14.5를 이용하여 유동을 모사하 다.
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오리피스 역할을 하는 펄스분리장치(PSD, Pulse 

Separation Device)를 설치하여 에 지를 효율

으로 활용하기 한 일종의 변형된 고체 추진기

이다[1,2]. 

  이 펄스 로켓 추진기 은 1단 연소실의 추진제

가 연소한 후 2단 연소실의 추진제가 연소하면서 

발생된 고온, 고압의 연소기체가 펄스분리장치를 

통해 1단 연소실 내로 유입되고, 그 기체들이 노즐

을 통해 배출되면서 추력이 발생된다. 이러한 구조

를 갖는 이 펄스 로켓 추진기 은 펄스분리장치 

홀 면  노즐 목 면 비에 따라 압력, 유속  

온도 등 내부유동특성에 변화가 수반된다[2-4]. 

  본 논문에서는 이 펄스 로켓 추진기 의 펄스

분리장치 홀 면  노즐 목 면 비 변화에 따른 

내부유동특성 고찰을 해 hot gas  cold gas를 

이용하여 유동해석을 수행하 다. 유동해석에 사

용된 hot gas로는 HTPB(Hydroxyl Terminated 

Poly-Butadiene)/AP(Ammonimum Perchlorate)

계 복합추진제의 연소가스를 사용하 으며, cold 

gas로는 질소가스를 사용하 다. 유동해석 결과는 

공압실험을 통해 해석결과에 한 검증을 수행하

다. 본 연구에서는 이 펄스 로켓 추진기 의 내

부유동특성 고찰을 해 펄스분리장치 홀 면  

노즐 목 면 비가 상이한 5종의 해석모델을 생성

하 다. 유동해석은 상용 CFD(Computational 

Fluid Dynamics) 코드인 ANSYS FLUENT V14.5

를 이용하여 해석을 수행하 다.

2. 본    론

2.1 유동해석

2.1.1 지배방정식

일반 으로 자연계의 유체 유동은 질량, 운동량  

에 지 보존의 법칙을 만족하며, 이는 압축성을 다

루는 연속 방정식, 모멘텀 방정식, 에 지 방정식

으로 표 된다. 이를 일반 직교 좌표계(cartesian 

coordinate)에서 다음과 같이 나타낼 수 있다. 

연속 방정식 :
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모멘텀 방정식 :
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에 지 방정식 :
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여기서, 는 도(density),  는 각각 x, y 방

향의 속도 벡터(velocity vector), 는 도

(viscosity), 는 열 도도(thermal conductivity), 

는 단 질량당  에 지, 는 소산함수

(dissipation function)를 의미한다.

2.1.2 난류 모델링

  본 연구에서 유동해석에 사용된 난류모델인 

SST 모델은 Wilcox, D.C.[5]에 의해 제안

된 표   모델에서 출발하여 Menter, 

F.R.[6]에 의해 제안된 난류 모델로서 선형 와

Classification
1st chamber

length(mm)

Nozzle throat 

area(At, mm2)

Orifice area

(Ap, mm2)

Ratio

(Ap/At)

Pneumatic

 test

case 1

191.4 78.54

39.27 0.5 O

case 2 78.54 1.0 

case 3 157.08 2.0 O

case 4 235.62 3.0 

case 5 314.16 4.0 O

Table 1. Specifications of CFD model.
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성 모델의 2-방정식 모델  하나이다. SST    

모델은 벽면 근처의 경계층 역을 비교  정확

하게 측하고, 기조건에 민감한  모델과 

자유 단 역을 비교  정확하게 측하고, 벽 

근처에서 벽 함수나 모델링이 필요한  모

델을 이용하기 해 두 모델을 결합한 모델이다

[6-7]. 
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여기서, 는 속도 구배(velocity gradient)에 의한 

난류 운동에 지이고, 는 에 의해 구해진다.
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여기서, 계수 
∞


 
 이며, 는 교차 

확산(cross-diffusion)값이다.  는 UDS(User 

-Defined Source term)이다. 와 는 k와 의 

유효 확산도를 나타난 것이며,  모델에 한 

유효확산도(effective diffusity)는 다음과 같다.
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(9)

  와 는 와 에 한 난류 랜틀 수

(Prandtl number)이고, 는 난류 도(turbulent 

viscosity)이다. 와 는 난류에 의한 와 의 

소실(dissipation)을 나타내며 다음과 같다.

  


 (10)

  
 (11)

2.1.3 해석 모델

  해석 모델은 1단 연소실 추진제의 연소가 완

료된 후 2단 연소실에서 평균압력 700 psig의 연

소기체가 1단 연소실로 유입될 때 1단 연소실의 

압력분포, 유속분포  온도분포를 확인할 수 있

도록 모델을 생성하 다.

  펄스분리장치 홀 면  노즐 목 면 비

(Ap/At)에 따른 압력분포, 유속분포  온도분

포 등 내부유동특성을 확인하기 해 Table 1과 

같이 모델을 구성하 다. 펄스분리장치 홀 면

 노즐 목 면 비는 각각 0.5, 1,0, 2.0, 3.0, 4.0 

등 5종으로 구성하 으며, 각 해석모델의 2단 연

소실 길이  노즐 목 직경은 각각 193.0 mm, 

Ø 10.0 mm로 동일하게 용하 다. 

2.1.4 유동해석 방법

  유동해석 방법은 내 난류 유동 모사에 폭넓게 

사용되는 SST 모델을 사용하여 정상상태 유

동으로 해석하 다. 해석 solver는 압축성 유동해

석에 합한 것으로 알려진 density based solver

를 사용하 다. 이 펄스 로켓 추진기 의 내부유

동 해석을 한 지배방정식의 이산화에는 직교 좌

표계(x, y)에서 유한체 법으로 차분하 고, 비정

렬 격자계를 사용하 다. 

  모멘텀 방정식의 류항에 의한 공간 소산을 계

산하기 한 기울기는 Least Squares Cell- Based

를 용하 다. 류항은 2차 정확도를 갖는 

Second order upwind scheme을 용하 다.  

유동 모델은 Fig. 1과 같고, 정렬 격자계를 사용하

다. 격자는 사각 격자를 사용하 으며, 각 모델

별로 약 50,000개 이상의 셀을 사용하 다. 

2.1.5 기조건 빛 경계조건

  본 연구에서 이 펄스 로켓 추진기 의 내부유

동특성 해석을 한 유입부의 경계조건은 유체의 

유동이 아음속 역으로 subsonic pressure inlet 
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Fig. 1 Computational domain, PSD and nozzle mesh.

Classification Hot gas Cold gas

Density(g/cm3) Ideal gas

Cp(J/kg․K) 4,071.03 4,342.52

Ratio of specific heat 1.128 1.400

Viscosity(kg/m․s) 1.79e-05 1.663e-05

Mw(kg/kg-mol) 29.3 28.0

Temperature(K) 3,554.7 300

Table 2. Properties of material.

B.C로 설정하 다. 유출부는 노즐 출구로 유체 유

동이 음속 유동 역이므로 supersonic pressure 

outlet B.C로 설정하 으며, 챔버 벽, 노즐  펄스

분리장치 부분은 no slip B.C를 용하 다. 칭

축은 axis B.C로 설정하 다.  

  유동해석에 사용된 HTPB/AP계 복합 추진제 

연소가스 물성은 NASA의 CEA(Chemical 

Equilibrium with Application)에서 산출하 으며, 

질소가스 물성은 FLUENT의 DB에서 제공하는 값

을 용하 다. 유동해석에 사용된 연소가스의 세

부 물성은 Table 2와 같다. 

  HTPB/AP계 복합추진제 연소가스를 이용한 유

동해석은 단일화학종 비반응으로 해석을 수행하

다.

  유동해석에 용된 기 입력값은 유입부 온도 

hot gas 3,554.7 K, cold gas 300 K, 압력은 hot gas 

 cold gas 모두 정체압력 700 psig로 설정하

다. 유출부 기조건은 hot gas  cold gas 모두 

300 K  0 psig로 기압 조건을 설정하 다.

Fig. 2 Schematic diagram of pneumatic chamber.

2.2 공압실험 

  이 펄스 추진기 을 모사하기 한 공압실험

장치 제작  실험을 수행하 다. 공압실험장치

는 질소 탱크와 모사 이 펄스 로켓 추진기 을 

연결한 후 연소실에 700 psig의 연소기체를 유입

할 수 있도록 설계하 다. 

  공압실험에 용된 기체의 기 질량유량을 최

화하기 해 1,100 psig에서 열되는 열 을 

설치하 다. 질소 탱크는 2개를 사용하 으며, 

귤 이터 압력을 1,110 psig로 설정하 다[8].

  본 연구에 사용된 공압실험장치는 Fig. 2와 같이 

제작하 다. 한 1, 2단 연소실의 압력을 확인하

기 해 각 연소실에 압력센서를 부착하여 계측하

다. 

  본 실험에서는 펄스분리장치 직경을 조 하여 

펄스분리장치 홀 면  노즐 목 면 비가 각각 

0.5, 2.0, 4.0 등 3종의 연소 을 제작하 다. 공압

실험장치의 모사 이 펄스 로켓 추진기 의 연소

 직경  노즐 목 직경은 해석 모델과 동일하게 

각각 Ø 101.6 mm, Ø 10.0 mm를 용하 다.  

2.3 유동해석 결과  

2.3.1 압력분포에 미치는 향

  펄스분리장치 홀 면  노즐 목 면 비에 따른 

연소실 압력분포 해석 결과는 Fig. 3에 나타냈다.

  Fig. 3의 case 1~5는 펄스분리장치 홀 면  노즐 

목 면 비가 각각 0.5, 1.0, 2.0, 3.0, 4.0인 경우이다. 

Fig. 3의 압력분포 해석결과에서 알 수 있듯이 펄

스분리장치 홀 면  노즐 목 면 비가 증가할수

록 1단 연소실의 압력이 증가하여 2단 연소실에서 

유입되는 압력과 유사하게 되고, 1, 2단 연소실의 
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Fig. 3 Pressure distribution of hot gas with axis line.

압력차는 감소하는 것을 확인할 수 있었다.

  이러한 상은 연소기체가 펄스분리장치 홀을 

통과할 때 펄스분리장치 홀 면  노즐 목 면

비가 작을 경우 2단 연소실에 비해 펄스분리장치 

홀 면 의 격한 감소로 유속이 빨라진다. 이에 

따라 펄스분리장치 홀에서 국부 인 압력강하가 

발생하고, 1단 연소실로 유입된 연소기체는 노즐 

목을 통해 빠져 나가게 된다. 

  펄스분리장치 홀 면  노즐 목 면 비가 상

으로 큰 경우는 2단 연소실에서 유입되는 연소

기체가 펄스분리장치 홀을 통해 빠져나갈 때 펄스

분리장치 홀 면 이 완만하게 감소하여 유속 증가

가 크지 않으므로 압력강하 상이 작게 발생하고, 

1단 연소실 내 압력은 2단 연소실 압력인 700 psig

에 근 하게 된다. 

  Fig. 4는 동일한 해석모델에 해 각각 질소기체

와 HTPB/AP계 복합추진제 연소기체를 사용하여 

유동해석을 수행한 것으로 HTPB/AP계 복합추진

제 연소기체를 사용했을 때 압력분포  압력차는 

질소가스를 사용하여 해석한 결과와 유사한 결과

를 나타냈다. 

2.3.2 유속분포에 미치는 향

  펄스분리장치 홀 면  노즐 목 면 비 변화에 

따른 유속분포 해석 결과는 Fig. 5에 나타냈다. 

Fig. 5의 case 1~5의 세부 규격은 Table 1에서 확인

할 수 있다.

  Fig. 5의 유속분포 해석결과에서 확인할 수 있듯

Fig. 4 Comparison of 1st chamber pressure between 

hot gas and cold gas. 

이 펄스분리장치 홀 면  노즐 목 면 비가 작

을수록 1단 연소실의 유속은 증가하고, 펄스분리

장치 홀 면 이 증가하면 유속은 감소하는 것을 

확인할 수 있다. 

  이러한 상은 펄스분리장치 홀 면  노즐 목 

면 비가 작은 경우(Ap/At=0.5) 연소기체가 2단 

연소실에서 1단 연소실로 유입되기 해 펄스분리

장치 홀을 통과할 때 펄스분리장치 홀 면 이 

격하게 감소하여 유속 증가 상이 나타난 것으로 

단된다.   

  Hot gas 사용한 이 펄스 로켓 추진기 의 유속

분포를 세부 으로 살펴보면, 펄스분리장치 홀에

서 유속은 Fig. 5와 같이 펄스분리장치 홀 면  

노즐 목 면 비가 작은 경우(Ap/At=0.5) 펄스분리

장치 홀에서 유속이 격하게 증가함을 알 수 있

다. 한, 이 경우(Ap/At=0.5) 펄스분리장치 홀에

서 마하수 약 1.6까지 순간 으로 증가한 후 감소

하여 1단 연소실 내에서 일정 거리까지는 마하수

가 약 1.0 근처로 유지되는 것을 확인할 수 있다.

  동일한 해석모델에 해 질소가스를 사용한 유

동해석 결과와 HTPB/AP계 복합추진제 연소가스

를 사용한 유동해석 결과의 비교 그래 는 Fig. 6

에 나타냈다. Fig. 6에서 확인할 수 있듯이 

HTPB/AP계 복합추진제 연소가스를 사용했을 때 

유속분포 해석결과는 질소가스를 사용하여 해석

한 결과와 유사하 다. 이것은 유동 해석에 사용한 

기체의 향을 받지 않고 펄스분리장치 홀 면  

노즐 목 면 비에 의해 결정됨을 의미한다. 
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Fig. 5 Mach number distribution of hot gas with axis 

line.

2.3.3 온도분포에 미치는 향

  펄스분리장치 홀 면  노즐 목 면 비 변화

에 따른 연소실 온도분포 해석결과는 Fig. 7에 

나타냈다. Fig. 7의 case 1~5의 세부 규격은 

Table 1에서 확인할 수 있다.

  온도분포 해석결과에서 알 수 있듯이 펄스분

리장치 홀 면 이 감소하면 1단 연소실의 온도

는 감소하고, 펄스분리장치 홀 면 이 증가하면 

온도는 2단 연소실에서 유입되는 온도와 거의 

같아지는 것을 확인할 수 있다. 이 펄스 로켓 

추진기 의 내부유동해석 결과에서 온도분포는 

반 으로 압력분포와 거의 유사한 경향을 보

다.

  온도분포 해석결과를 세부 으로 살펴보면 펄

스분리장치 홀에서 온도는 펄스분리장치 홀 면

 노즐 목 면 비가 0.5, 1.0, 2.0, 3.0, 4.0일 

때 각각 3,437.1 K, 3,500.0 K, 3,542.9 K, 3,549.6 

K  3,551.8 K로 나타났다. 

  이러한 상은 펄스분리장치 홀 면  노즐 

목 면 비의 계에 의해 나타난 상이다. 즉, 

펄스분리장치 홀 면 이 노즐 목 면 보다 작은 

경우 쵸킹되므로 유속이 증가하고, 압력  온도

는 감소한다. 펄스분리장치 홀 면 이 노즐 목 

면 보다 크거나 동일한 경우 쵸킹은 일어나지 

않으나 펄스분리장치 홀 면 이 연소실 유로 면

보다 작으므로 펄스분리장치 홀에서 유속이 

증가하고, 이에 따라 압력  온도는 감소하게 

된다. 

Fig. 6 Comparison of mach number between hot 

gas and cold gas. 

   

  모든 해석 모델의 노즐 확장부에서 온도는 노

즐 목을 지나는 시 에서부터 기 으로 배출

되기 까지 약 900 K 가까이 감소한 것으로 나

타났다. 이것은 노즐 확장부에서 유동은 음속 

유동 역으로 유속이 격히 증가하고 이로 인

해 압력과 온도가 격하게 감소한다. 이러한 

상은 실제 이 펄스 로켓 추진기 의 연소가스 

물성을 사용하여 유동해석 수행한 Javed, A. et. 

al[1]의 연구결과에서도 확인할 수 있다. 

  본 연구에서 수행한 HTPB/AP계 복합추진제 

연소가스의 유동해석에서 분석한 온도 감소비율

과 질소가스 유동해석에서 온도감소비율의 비교 

결과는 Fig. 8에 나타냈다. 

  Fig. 8에서 확인할 수 있듯이 펄스분리장치 홀 

면  노즐 목 면 비가 작을 경우(Ap/At=0.5) 

각각 3.3%와 15.4%로 나타났다. 펄스분리장치 

홀 면  노즐 목 면 비가 큰 경우

(Ap/At=4.0)는 각각 0.08%와 0.39%로 유사한 것

으로 나타났다. 

  온도 감소 비율이 차이가 발생한 것은 HTPB/ 

AP계 복합추진제 연소가스 비열비(γ=1.128)와 질

소가스 비열비(γ=1.400) 차이로 인해 온도 감소 비

율이 상이하게 나타난 것으로 단된다.

2.4 공압실험 결과 

  펄스분리장치 홀 면  노즐 목 면 비에 따

른 공압실험 결과는 Table 3에 나타냈다. Table 

3의 공압실험 결과에서 확인할 수 있듯이 펄스
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Fig. 7 Result of temperature distribution with axis line.  

분리장치 홀 면  노즐 목 면 비가 증가 할

수록 1단 연소실 압력은 증가하여 2단 연소실 

압력인 700 psig에 가까워져 1, 2단 연소실 압력

차는 거의 없는 것을 알 수 있다.   

  펄스분리장치 홀 면 과 노즐 목 면 비에 따

른 1, 2단 연소실의 압력은 큰 차이를 보 다. 

펄스분리장치 홀 면 과 노즐 목 면 비가 작은 

경우(Ap/At=0.5) 1, 2단 연소실 압력차가 크게 

나타났으며, 펄스분리장치 홀 면 과 노즐 목 면

비가 큰 경우(Ap/At=4.0) 1, 2단 연소실의 압

력차는 없는 것으로 나타났다.

  이러한 상은 펄스분리장치 홀 면 과 노즐 

목 면 비가 작을 경우 2단 연소실의 연소기체

가 펄스분리장치 홀을 통과할 때 펄스분리장치 

구조물에 의해 방해를 받아 압력강하가 커지기 

때문에 나타난 상으로 유동해석 결과와 동일

하다. 

3. 결    론

  본 연구에서는 펄스분리장치 홀 면  노즐 

목 면 비 변화에 따른 이 펄스 로켓 추진기

의 내부유동특성을 고찰하 다. 내부유동특성 고

찰을 한 유동해석에는 상용 코드인 ANSYS 

FLUENT 14.5를 사용하 다. 난류모델로는 SST 

 모델을 사용하 으며, solver는 density 

based solver를 용하 다. 

  펄스분리장치 홀 면  노즐 목 면 비에 따

Fig. 8 Comparison of temperature decrease ratio 

between hot gas and cold gas.

Classification
Ap/At

0.5 2.0 4.0

Pneumatic test(psig) 333.15 671.93 697.16

CFD result(psig) 340.72 674.12 692.01

Table 3. Pneumatic test result for 1st chamber pressure 

according to hole area of PSD.

른 유동해석 결과를 종합해보면, 압력분포, 유속

분포  온도분포는 펄스분리장치 홀 면  노

즐 목 면 비가 증가하면 유속은 감소하고, 압력 

 온도는 증가하는 것으로 나타났다. 반면에 펄

스분리장치 홀 면  노즐 목 면 비가 감소하

면 유속은 증가하고, 압력  온도는 감소하는 

경향을 나타냈다.  

  이러한 상은 펄스분리장치 홀 면  노즐 

목 면 비가 작을 경우 연소가스가 2단 연소실

에서 1단 연소실로 유입될 때 펄스분리장치 홀 

면 의 격한 감소로 인해 유속은 증가하고 압

력강하가 발생되어 압력은 감소하게 된다. 한, 

상태방정식() 의거 온도는 압력에 비례하

게 되므로 온도 역시 감소하게 된다. 

  HTPB/AP계 복합추진제 연소가스를 이용한 

hot gas의 유동해석 결과와 질소가스를 이용한 

cold gas 유동해석 결과는 유사한 것으로 확인되

었다. 그러나, 펄스분리장치 홀 면  노즐 목 

면 비 증가에 따른 온도감소비율은 cold gas가 

hot gas에 비해 상 으로 크게 나타났다. 이것
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은 cold gas의 경우 비열비가 1.400이고, hot gas

의 경우 비열비가 1.128로 비열비가 상이하여 나

타난 상으로 단된다. 한, 공압실험 결과는 

유동해석 결과와 거의 유사하게 나타났다. 

  따라서, 모사 이 펄스 로켓 추진기 의 유동

해석 결과는 향후 실제 추진기  설계시 펄스분

리장치 홀 면  노즐 목 면 비 설정에 활용

이 가능할 것으로 단된다.  
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