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ABSTRACT

RANS computational analysis was performed on the head of the launch vehicle

including the hammerhead nose pairing in the supersonic regime. The two-dimensional

axisymmetric analysis was performed by using laminar, fully turbulent and transition

models and compared with the experimental data. It was observed that different flow

phenomena occurred depending on the Reynolds number. Under the high Reynolds

number condition, the boundary layer becomes turbulent, which is not separated from

the surface of the launch vehicle. With the low Reynolds number condition, laminar

separation bubble was produced due to the separation and reattachment of the

boundary layer on the expansion-compression edge of the hammerhead type nose

fairing. The three-dimensional computations with the angle of attack showed a fully

detached vortical structure due to the laminar separation bubble. It is proved that the

turbulent transition should be considered to predict the separation bubble with the

Reynolds number.

초 록

본 연구에서는 초음속 영역에서의 해머헤드형 노즈 페어링을 포함하고 있는 발사체 선

두부에 대한 RANS 전산해석을 수행하였다. 층류, 완전 난류, 천이 모델을 이용한 2차원 

축대칭 해석을 수행하여 실험 결과와 비교하였다. 레이놀즈수의 변화에 따라서 다른 유동 

현상이 나타남을 확인하였다. 높은 레이놀즈수에서는 경계층이 난류가 되어 발사체 표면

에서 박리가 되지 않는다. 낮은 레이놀즈수 조건에서는 해머헤드형 노즈 페어링의 팽창-압

축 모서리에서 경계층의 박리와 재부착으로 층류 박리 거품이 만들어진다. 받음각이 있는 

3차원 계산에서 층류 박리 거품으로 발생되는 와류 구조를 확인할 수 있었다. 레이놀즈수

에 따른 박리 거품을 예측하기 위해서 난류 천이를 고려해야 함을 확인할 수 있었다.

Key Words : Launch Vehicle(발사체), CFD(전산유체역학), Supersonic Flow(초음속 유

동), Boundary Layer(경계층), Flow Transition(천이)
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Ⅰ. 서 론

일반적으로 발사체는 축에 수직한 방향으로 

힘을 발생시키지 않는 축대칭 형상을 가지며, 매

우 작은 받음각을 가지는 비행을 하도록 설계 되

어 있다. 그러나 발사체가 특정 형상을 가지거

나 작은 받음각을 가지고 비행하는 경우에는 비

정상적인 유동이 발생하여 공력 변화가 발생할 

수 있다[1,2]. 설계 시에 발사체에 발생되는 비정

상적인 공력을 예측하는 것은 발사체의 구조 설

계와 비행 안정성에서도 매우 중요하다[3].

발사체의 선두부에 실리게 되는 페이로드가 

발사체보다 직경이 큰 경우, 페이로드를 감싸고 

있는 노즈 페어링은 해머헤드 (hammerhead) 형

태를 가지고 있다. 해머헤드형 노즈 페어링은 일

반적인 노즈 페어링과 비교했을 때, 팽창부와 압

축모서리를 추가적으로 가지고 있다. 유동의 상

태에 따라서 팽창부에서 경계층이 박리가 되어 

와류를 형성하거나, 압축 모서리 전후로 역압력 

구배에 의해서 경계층이 박리되었다가 재부착 되

면서 박리 거품이 발생하게 된다. 초음속 유동 

속에서의 박리 거품은 앞뒤로 박리 충격파와 재

부착 충격파를 형성하게 되며 비정상적으로 발사

체 표면 압력을 크게 변화 시킨다[4,5].

Moraes와 Augusto[6]는 해머헤드형 노즈 페어

링을 가지고 있는 브라질 발사체인 VLS의 선두

팽창부의 형상에 대하여 실험을 수행하였다. 다

양한 유동 조건의 상황에서 해머헤드형 노즈 페

어링의 공력특성을 파악하기 위해서 아음속부터 

초음속까지 다양한 마하수와 레이놀즈수, 받음각

을 변화 시키면서 표면 압력 계수를 측정했다.

Azevedo 등[7,8]은 다양한 유동조건의 VLS 발

사체 노즈 페어링 계산을 수행하고 실험 결과와 

비교하였다. 그들은 대부분의 유동조건에서 비점

성 계산으로도 표면 압력 계수를 예측을 할 수 

있으나 레이놀즈수에 따라서 다른 유동현상이 발

생할 수 있음을 확인하였다. Bigarella 등[9,10]은 

다양한 난류 모델을 이용하여 VLS의 선두 팽창

부에 대한 RANS 전산 해석을 수행하고 실험 결

과와 비교하였다. 비교적 높은 레이놀즈수를 가

지고 있는 경우에는 일반적으로 사용되는 많은 

난류 모델의 결과가 실험 결과와 비슷한 표면 압

력 계수 분포를 예측하고 완전 난류에 가까운 유

동임을 확인하였다. 그러나 비교적 낮은 레이놀

즈수를 가지고 있는 경우에는 저레이놀즈수 난류

모델의 결과가 실험과 비슷한 결과를 가짐을 확

인하였으며, 또한 경계층이 박리와 재부착이 발

생하는 층류에 가까운 유동이 존재함을 확인하였

다. VLS 발사체에 대해 다양한 난류 모델을 이

용한 RANS 전산 해석 연구들이 진행되었지만 

천이를 고려한 연구는 비교적 많이 수행되지 않

았다.

본 연구는 해머헤드형 노즈 페어링을 포함한 

VLS 발사체 선두팽창부에 대한 전산해석을 수행

하였다. 받음각이 없는 경우에 대해서 층류, 완전 

난류, 천이 모델을 이용하여 2차원 축대칭 해석

을 수행하여 Moraes 등[6]의 실험 결과와 비교하

여 검증하고, 받음각과 레이놀즈수의 변화에 따

라 발사체에서 발생하는 유동 구조를 파악하였

다. 또한 해머헤드형 노즈 페어링 주위의 유동 

조건의 변화에 따라서 천이 유동 및 천이 효과를 

확인하였다.

Ⅱ. 지배방정식 및 난류 모델

2.1 지배방정식

본 연구에서는 RANS 2차원, 3차원 코드를 이

용하여 계산을 수행하였으며, 3차원 압축성 지배

방정식은 다음과 같이 나타낼 수 있다.







     (1)

여기서 는 보존형의 유동변수벡터(conservative

variable vector), 와 는 방향으로의 비 점 

3성 유속벡터(inviscid flux vector)와 점성 유속

벡터(viscous flux vector)를 나타낸다. 식 (1)의 

지배방정식을 공간이산화하기 위해 격자 중심 유

한체적법을 사용하였다. 비 점성 유속(inviscid

flux)을 계산하기 위하여 Roe 상류차분법[11]과 

symmetric minmod를 사용하였으며 격자 경계면

에서의 점성유속(viscous flux)을 구하기 위해서 

중심차분을 사용하였다. 가상시간에서 정상해를 

구하기 위해서 DADI 기법을 사용하였다[12].

2.2 난류 모델

2.2.1 - SST 난류 모델

- SST 모델은 - 난류 모델로 경계층 내

부를 해석하고, - 난류 모델로 경계층 외부의 

자유류를 해석함으로써 두 모델의 장점이 결합된 

완전 난류 모델이다[13]. 와점성(eddy viscosity)

을 계산하기 위해서 난류 운동 에너지

(turbulence kinetic energy) 와 난류 비소산율

(specific dissipation rate) 에 관한 두 개의 전

달 방정식이 추가로 계산되며 와 의 전달방정

식은 식 (2)와 (3)에서 확인할 수 있다.
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





 



 




 




(2)







 



 




 




(3)

두 개의 전달방정식으로 구해진 와 를 이용

하여 난류 동점성(kinematic eddy viscosity)을 

식 (4)과 같이 구할 수 있다.

 max


(4)

여기서 은 상수, 는 유동변형률의 절댓값

(absolute value of mean strain rate)이고 는 

경계층내부에서는 1에 가까운 값을 가지며 경계

층에서 멀어질수록 0에 가까운 값을 가지도록 설

계된 함수이다[13].

2.2.2 - 천이 모델

- 천이 모델[14,15]은 기존의 - SST 난

류 모델에서 난류 간헐도(intermittency)인 와 

운동량 두께 레이놀즈수(local transition onset

momentum-thickness Reynolds number)인 

의 두 개의 전달 방정식을 추가로 고려하여 유동

의 천이를 고려할 수 있다. 두 개의 전달방정식

은 식 (5)와 식 (6)에서 확인할 수 있다.











 




 
 




(5)


























(6)

식 (6)에서 운동량 두께 레이놀즈수는 실험을 

바탕으로 만들어진 경험적인 천이 레이놀즈수와 

비교하여 난류 간헐도의 생성과 천이 구간의 길

이에 영향을 미치게 된다. 기존의 - SST 난류 

모델에서 식 (2)의 난류 운동 에너지  전달방정

식의 생성항을 식 (7)과 같이 수정하여 난류 간

헐도의 영향을 반영한다. 난류 간헐도가 작다면 

난류 운동 에너지가 생성되지 않으며 유동의 층

류특성이 유지된다. 한편 난류간헐도가 커져서 

1.0이 되면, 기존의 - SST 난류 모델의 완전 

난류 유동과 같은 관계식을 가지게 된다.

  (7)

여기서 는 천이의 원인중 하나인 유동 박리

로 인한 천이를 고려하기 위해서 경계층이 박리 

되었을 때 최대 2의 값을 가지게 되며 유동의 박

리가 발생하지 않았을 때 작은 값을 가지게 되는 

와 식 (5)에서 구해진 를 비교하여 큰 값으

로 결정된 값이다[14,15].

Ⅲ. 해석 조건 및 해석 결과

3.1 해석조건

해석에 사용된 해머헤드형 노즈 페어링 형상

과 유동조건은 Moraes[6]의 실험 모델 형상을 이

용하였으며 Fig. 1과 Table 1에서 확인할 수 있

다. Moraes의 실험에서 표면 압력 계수의 결과

가 상이한 두 유동조건인 case1과 case2에 대해

층류, 완전 난류, 천이 모델을 이용하여 계산을 

수행하고, 가장 실험값과 일치한 난류 모델을 이

용하여 받음각이 있는 case3과 case4의 계산을 

수행하였다. 자유류의 속도는 마하수 3.0이며, 레

이놀즈수와 받음각을 달리하여 계산을 수행하였

으며, 난류 강도는 0.5%로 가정하였다. 각각의 

해석 조건은 Table 1에서 확인할 수 있다.

본 연구 수행에 앞서서 case1의 조건에서 2차

원 격자 수렴성을 검토하였다. 격자 수렴성 검토

에 사용된 2차원 격자는 발사체 표면과 표면에

Fig. 1. VLS model configuration[4]

   AOA[deg]

case1 3 ×  0

case2 3 ×  0

case3 3 ×  6

case4 3 ×  6

Table 1. Flow condition for VLS
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Fig. 2. Grid convergence test for VLS

Fig. 3. 2D and 3D Grid for VLS

수직한 방향의 격자점을 각각 ×  ,

× , × 로 변화 시켜 이용하였으며,

계산 수행 결과는 Fig. 2에서 확인할 수 있다. 박

리 거품 크기 예측 및 유동 해석 경향성에 있어

서 격자수의 영향을 확인하였고, 격자수의 영향

을 최소화하며 계산의 효율을 높일 수 있는 

× 의 격자수를 가진 격자를 이용하였다. 3

차원 격자 또한 × 의 격자수를 가진 2차

원 격자를 이용하여 축을 기준으로 회전 시켜 

× × 의 격자수를 가진 격자를 구성하

여 사용하였으며 2차원과 3차원 격자는 Fig. 3에

서 확인할 수 있다. 모든 격자는 레이놀즈수를 

고려하여 가 1 이하가 되도록 벽면부터 첫 번

째 격자 중심까지의 간격을 × 으로 하였

다. 경계조건으로는 초음속 입출구 조건과 단열 

벽면 경계조건을 사용하였으며, 2차원 계산의 경

우 축대칭 경계조건, 3차원인 경우에는 대칭 경

계조건을 사용하였다.

3.2 레이놀즈수 변화에 따른 유동 해석

3.2.1 AOA=

먼저 받음각이 없는 상황에서 레이놀즈수가 

변화 되었을 때, 유동 구조의 변화를 확인하였다.

레이놀즈수 × 인 case1과 × 

인 case2를 비교하기 위해서 층류, 천이 모델, 완

전 난류 모델을 이용하여 계산을 수행하였다.

Figure 4에서 case1에 대하여 Moraes의 실험

에서 측정한 표면 압력 계수의 결과와 계산결과

를 비교하였다. 각각의 난류 모델이 해머헤드형 

노즈 페어링 후미 팽창부에서 다른 결과를 가지

고 있음을 확인하였으며, 층류의 계산 결과가 실

험 결과와 가장 비슷한 경향성을 가지고 있는 것

으로 보아 case1에서의 유동 상태는 층류에 가까

움을 확인할 수 있다. Fig. 5에서 각각의 난류 모

델의 표면 마찰 계수의 계산 결과를 확인할 수 

있다. 가 와 인 지점에서 팽

창부로 인한 속도변화로 순간적인 피크점이 발생

하게 되고, 두 번째 팽창부 이후에 존재하는 마

찰계수가 음수인 지점은 유동이 자유류의 흐름과 

반대 방향으로 흐르는 박리 거품이다. 해머헤드

Fig. 4. Surface pressure coefficient for case1
.
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Fig. 5. Surface friction coefficient for case1

형 노즈 페어링 후미 팽창부 직후에 표면 마찰 

계수가 음수인 영역의 크기로 각 계산에서 예측

한 박리 거품의 크기를 확인할 수 있다. 층류의 

계산 결과가 가장 큰 박리 거품을 예측하고 있

다. 천이 모델 또한 박리 영역 전까지 천이가 진

행되지 않고 층류 경계층이 유지되어 층류 계산 

결과와 비슷한 위치에서 경계층 박리가 발생하

고, 이후 경계층 박리로 인한 난류 천이가 발생

하여 층류 계산 결과에 비해서 빠르게 경계층이 

재부착되어 층류 계산결과와 박리 거품의 크기 

차이가 미미하게 발생하지만 박리 거품의 발생을 

예측하고 있음을 확인하였다. 그러나 완전 난류 

모델의 결과에서는 거의 박리 거품이 발생되지 

않음을 확인할 수 있다.

Figure 6에서 유동조건이 case1일 때 실험 결

과와 가장 일치했던 층류 계산의 결과로, 발사체 

선두부에서 발생하는 유동 구조를 확인할 수 있

다. 두 번째 팽창부 이후에 존재하는 압축 모서

리에 의한 역압력 구배에 의해서 층류 경계층이 

박리가 되었다가 압축 모서리를 지난 이후 다시 

재부착 되면서 박리 거품이 발생하게 되며, 박리 

거품 앞뒤로 박리 충격파와 재부착 충격파가 발

생하게 된다. 이렇게 발생된 층류 박리 거품은 

낮은 주파수의 진동을 만드는 것으로 잘 알려져 

있으며, 충류 박리 거품은 발사체의 표면 압력을 

비대칭적으로 만들어 공력 불안정성을 야기할 수 

있게 된다.

Figure 7에서 case2 조건에서의 Moraes의 실

험 결과와 각 난류 모델의 계산에서 나온 표면 

압력 계수의 결과를 비교하였다. 실험에서 측정

된 표면 압력 계수가 완전 난류 모델의 계산 결

과와 가장 비슷하며, case2의 유동의 상태는 완

전 난류 유동에 가깝다고 판단할 수 있다. Fig. 8

Fig. 6.  and  distribution, numerical

shadowgraph and velocity contour
for case1

Fig. 7. Surface pressure coefficient for case2

에서 각각의 난류 모델의 표면 마찰계수의 계산 

결과를 확인할 수 있다. 층류 계산 결과에선 비

교적 큰 박리 거품이 예측 되었던 반면 실험 결

과와 거의 일치하는 완전 난류 모델의 경우 박리 

거품이 거의 발생하지 않았으며, 천이 모델 또한 

증가된 레이놀즈수로 인해서 case1에 비해서 빠

른 천이가 발생하여 박리지점이 늦춰지고 재부착 

지점이 상류로 이동하여 박리 거품의 크기가 매

우 작아져 난류 경계층의 특성을 잘 예측하고 있
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Fig. 8. Surface friction coefficient for case2

Fig. 9.  and  distribution, numerical

shadowgraph and velocity contour
for case2

는 것을 확인했다.

Figure 9에서 case2에 대하여 실험 결과와 가

장 일치했던 완전 난류 계산의 결과로, 발사체 

선두부에서 발생하는 유동구조를 확인할 수 있

다. 두 번째 팽창부를 지난 이후에 case1과 달리 

경계층이 박리되지 않아서 박리 영역이 발생되지 

않는다. 팽창부에서 팽창파가 발생하며, 압축모서

리에서는 압축 충격파가 발생하는 것을 확인할 

수 있다. 표면 압력 계수도 팽창파를 지나면서 

유동의 속도가 증가하여 낮아지고, 압축모서리에

서 압축 충격파의 영향으로 표면 압력 계수가 증

가하고 있음을 확인할 수 있다.

레이놀즈수에 따른 유동 현상을 종합해 보면,

레이놀즈수가 낮을 때는 층류 경계층이 지배적이

며 압축 모서리에서 발생하는 박리 거품 이전의 

영역은 층류 경계층이 존재함을 확인하였다. 그

러나 레이놀즈수가 높아짐에 따라서 경계층은 쉽

게 천이가 되어 압축모서리 이전에 난류 경계층

을 형성하게 되고 압축 모서리에서 발생하는 역

압력 구배에 경계층이 박리되지 않음을 확인하였

다.

3.2.2 AOA=

case3과 case4는 case1과 case2번과 같은 유동

조건에서 받음각이 있는 조건이다. case1은 층류 

박리 거품이 발생하였으며, case2의 경우는 박리 

거품이 발생되지 않았다. case3과 case4의 두 조

건을 비교함으로써 받음각을 가지는 비행 조건에

서 박리 거품이 발사체에 어떠한 영향을 미치는

지 확인하였다. 계산 수행은 case1에서 실험과 

가장 일치하는 결과를 냈던 층류계산을 이용하여 

case3을 계산하였고, case2에서 실험값과 가장 일

치하는 결과를 도출하였던 완전 난류 모델을 사

용하여 case4의 계산을 수행하였다.

먼저 Fig. 10에서 case3에서의 유동장 결과와 

표면 압력 계수, 표면 마찰 계수 분포를 확인할 

수 있다. 박리 유동의 식별을 위해 엔트로피 분포

를 도시하였고, 박리 거품의 영향으로 커다란 와

류가 후류로 흘러가고 있음을 확인할 수 있다. 같

은 레이놀즈수에서 받음각이 없던 경우인 case1에

서 발생했던 박리 거품이 받음각의 영향으로 밑에

서 발사체를 타고 올라오는 유동과 만나 후류로 

거대한 와류를 형성하고 있다. 표면 압력 계수 분

포에서 와류의 영향으로 낮은 압력 계수의 영역이 

넓어지고 있음을 확인할 수 있다. 발사체의 해머

헤드형 노즈 페어링에서 발생하는 와류는 발사체

의 표면 압력 분포에 지속적인 영향을 미칠 수 있

을 것이라고 판단된다. 또한 표면 마찰 계수의 분

포에서 마찰 계수가 음수인 박리 거품을 확인할 

수 있다. 받음각이 없는 case1에서 확인했던 박리 

거품과 달리 가로 흐름 유동의 영향으로 복잡한 

구조를 가지고 있음을 확인할 수 있다.

Figure 11은 case4의 엔트로피 분포와 표면 압

력 계수, 표면 마찰 계수의 분포의 결과이다. 같

은 유동조건에서 받음각이 없던 case2에서와 마

찬가지로 박리 거품이 발생되지 않음으로써 와류

가 생성되지 않음을 엔트로피 분포로 확인할 수 



第 45 卷 第 5 號, 2017. 5. 초음속 발사체 선두 팽창부의 레이놀즈수 변화에 따른 천이 유동 해석 373

Fig. 10. Entropy iso-surfaces colored by
pressure(up), surface pressure
coefficient(center) and surface
friction coefficient(bottom) for case3

Fig. 11. Entropy iso-surfaces colored by
pressure(up), surface pressure
coefficient(center) and surface
friction coefficient(bottom) for case4

Fig. 12. Mach number contour for case3
and case4

있다. 표면 압력 계수 분포도 case3의 결과와 달

리 박리 거품의 영향력이 유동 방향으로 확산되

지 않음을 확인할 수 있다. 즉 받음각이 있음에

도 불구하고, 높은 레이놀즈수에서는 표면의 유

동 박리가 거의 발생하지 않음을 알 수 있다. 표

면 마찰 계수의 분포에서 압축 모서리에 매우 작

은 박리 거품이 존재함을 확인하였으나 유동장과 

표면 압력에 큰 영향을 미치지 않는 것을 확인할 

수 있다.

레이놀즈수가 다른 case3과 case4의 후미 팽창

부 이후 유동의 단면을 비교해보기 위해서 Fig.

10과 Fig. 11에서 표면 압력 계수와 표면 마찰 

계수 분포에 실선으로 표시된 지점인 축 

지점 단면에서 마하수 분포를 Fig. 12에서 비교

하였다. 낮은 레이놀즈수 유동인 case3에서는 팽

창-압축 모서리를 지나서 발생하는 와류구조를 

확인할 수 있으나, case4에서는 와류 구조 없이 

표면에 잘 부착된 유동 구조를 확인할 수 있다.

3.3 천이 유동 분석

Figure 13에서 층류와 난류 유동을 동시에 예

측할 수 있는 천이 모델을 이용하여 레이놀즈수

가 변할 때, VLS의 팽창-압축 모서리에서 표면 

마찰 계수의 변화를 확인할 수 있다. 마하수는 3,

받음각은 없는 조건에서 해머헤드형 노즈 페어링 

후미의 팽창 압축 모서리에서 레이놀즈수가 높아

질수록 경계층의 박리가 지연되고 재부착 지점이 

점차 가까워짐으로써 작은 박리 거품이 발생함을 

확인할 수 있다. 이러한 박리 거품의 발생과 크

기는 경계층의 유동상태에 따라서 민감하게 달라

지며, 박리 거품 발생을 예측하기 위해선 난류천

이를 고려해야 함을 확인하였다.
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Fig. 13. Surface friction coefficient distribution
of transition model

Ⅳ. 결 론

초음속 유동에서 해머헤드형 발사체 선두 팽

창부를 해석하기 위해서 층류, 완전 난류, 천이 

모델을 이용하여 RANS 전산해석을 수행하고 실

험 결과와 비교해 보았다. 해머헤드형 노즈 페어

링에서 레이놀즈수에 따라서 층류와 난류 경계층

을 모두 가질 수 있으며 각각의 경계층에 따라 

다른 유동구조를 가지게 됨을 확인하였다. 층류 

경계층일 때는 경계층이 팽창부를 통과한 직후 

박리가 되고, 압축 모서리 이후 다시 재부착되면

서 박리 거품을 형성하게 된다. 난류 경계층일 

때는 경계층 박리를 무시할 수 있을 만큼 매우 

작은 박리 거품이 발생한다. 받음각이 있는 비행

조건에서 이러한 경계층 박리로 인한 영향이 확

대됨을 확인할 수 있다.

레이놀즈수에 따른 경계층 특성의 변화를 예

측하기 위해선 천이를 고려하여 해석을 하는 것

이 중요함을 확인하였다. 천이 모델로 사용한 -

  천이 모델은 레이놀즈수의 변화에 따른 박

리 거품의 유무와 크기를 잘 예측할 수 있음을 

확인하였다.
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