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ABSTRACT

 

  CFD simulation has been conducted on a small scaled 4 nozzle clustered engine operating with 

air. In the present paper, the effects of grid size, turbulence models, flux difference methods have 

been compared. The results show that the base flows are somewhat different as the turbulence 

models, while Roe and AUSM flux differences produced almost the same results. Spalart-Allmaras 

turbulence model produces more accurate results rather than famous SST k-w model. The 

calculated Mach number and pressure profile in the engine base reveal the complex base flow 

structure, which is somewhat different from the generally estimated flow fields.

 

초       록

 

  공기를 이용한 축소형 4 노즐 클러스터드 엔진 저부 유동에 대한 CFD 해석을 수행하여 격자 및 

차분법, 난류 모델에 따른 비교를 수행하였다. 해석 결과 Roe나 AUSM 차분에 따른 차이는 발견되

지 않았으나, 난류 모델에 따른 차이는 적지 않은 것으로 나타났다. 본 연구의 결과로는 

Spalart-Allmaras 1 방정식 난류 모델이 SST k-w 모델에 비하여 경향성을 잘 맞추는 것으로 드러났

다. 엔진 저부의 마하수, 압력 속도 등의 변화를 분석하면, 엔진과 엔진 사이의 외부 노출 공간에서 

유동의 목을 형성하는 것은 아닌 것으로 보이고 이는 노즐과 노즐 사이의 공간이 목을 형성한다는 

일부 해석적 이론에서 가정한 상황과 약간 다른 것이다 

Key Words: Clustered Engine(클러스터드 엔진), 4 Nozzle Clustered Engine(4노즐 클러스터드 엔

진), KSLV-II(한국형발사체) Base Heating(저부 가열)

1. 서    론  

  발사체 엔진의 클러스터링은 발사체 추력을 

높이는 방법으로 많이 사용되어 왔지만, 플룸 상

호간의 간섭과 복잡한 저부 유동과 이에 따른 
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매우 강한 저부 가열 등의 영향이 분석되어야 

한다. 1950년대 후반부터 클러스터링에 대한 연

구가 본격적으로 시작되어 1960년대에 가장 활

발하게 진행되었다. 주로 해석적 방법[1]과 더불

어 축소형 엔진과 실제 비행시험 데이터를 이용

한 분석이 상당히 이루어졌다[2-5]. 1990년대 이

후에는 컴퓨터 능력의 비약적인 발전으로 CFD

를 이용한 분석[6-10]이 시도되었다. 

  미국, 러시아, 유럽, 중국 등의 발사체 선진국

에서는 이미 클러스터드 엔진을 광범위하게 사

용하고 있으며 한국항공우주연구원에서도 한국

형 발사체를 4개의 엔진을 묶는 4 노즐 클러스

터드 엔진을 사용하기로 하였으며 관련연구가 

진행 중이다[11]. 참고문헌[6, 7, 11]에서도 언급

한 바와 같이 클러스터드 엔진 해석은 격자와 

난류 모델에 매우 민감하기 때문에 실제 해석에 

앞서 격자 및 난류 모델에 따른 영향을 분석하

였다. 이에 따라 한국형 발사체의 지난 연구[11]

에서 격자 밀집도에 따른 영향을 분석하였지만 

개략적인 경향성을 확인하는 수준에서 그쳤기 

때문에 본 연구에서는 이에 대한 엄밀한 해석을 

수행하기로 하였다. T.-S Wang[6, 7]은 k-e 난류 

모델과 노즐 출구의 마하수 또는 압력에 맞도록 

격자를 적응시켜 공기를 사용한 4노즐 축소형 

클러스터드 엔진 유동[3]을 해석하여 시험 결과

와 거의 동일한 값을 확인한 바 있다. 그러나 

CFD를 사용하더라도 프로그램마다 각각의 독특

한 성격이 있기 때문에 Wang의 결과를 직접적

으로 적용하는 것은 곤란하고 사용하는 프로그

램에 따라 민감성을 검사하여야 한다.  

  본 연구에서는 상업용 전산해석프로그램인 

Fluent V12를 사용하여 클러스터드 엔진을 해석

하였다. 비교적 계산이 복잡하지 않은 공기를 사

용한 축소형 4 노즐 클러스터드 엔진의 시험을 

참조했다. 공기를 사용한 클러스터드 엔진 유동

을 해석하면 복잡한 화학반응과 열전달 과정을 

고려할 필요가 없기 때문에 CFD 정확성 검증에 

쉽게 적용될 수 있는 장점이 있다.  본 연구에서 

중요한 것은 클러스터드 엔진 플룸 상호간의 간

섭 과정과 저부 역류 유동의 속도 압력, 그리고 

저부에서의 압력 분포이다. Brewer와 Craven의 

시험[3]에서는 축소형 클러스터드 엔진의 중요 

부분에 대한 유동 측정이 이루어졌기 때문에 실

험을 재현하여 CFD 접근의 정확성을 검증하는 

데 있어서 아주 좋은 예에 속한다. 

 

 

2. 해석 모델링

 

2.1 NASA 4 노즐 축소형 클러스터드 엔진 시험

  Brewer와 Craven[3]이 수행하였던 4 노즐 클

러스터드 엔진 시험은 풍동이 아닌 진공 챔버에

서 수행하였으며 저부 영역의 압력, 속도 데이터

가 충분하기 때문에 Wang 등[6, 7]에 의하여 해

석적으로 재현된 바 있다. 형상은 Fig. 1과 같다. 

Fig. 1 4 노즐 공기 클러스터 엔진의 형상 [3]

  Brewer와 Craven은 다양한 배압조건과 연소

실 압력에서 시험을 하여 저부에서의 마하수 압

력 등을 측정하였다. 시험의 배압/연소압 비율은 

약 20E-4에서 39E-4이고 연소실 압력은 60psi와 

100psi이다. 그 중에서 저부의 압력과 마하수 분

포 등이 상세히 제시되어 있는 연소실 압력 

60psi와 배압비 39E-4의 경우를 해석하였다. 주

로 비교 대상은 클러스터드 엔진 중심축에서의 

마하수와 압력, 저부면에서의 압력을 비교하겠

다. 

2.2 해석 방법 

  참고문헌[6, 7]에서 제시된 수치 방법은 

Pressure Based Solver를 기반으로 2차 정확도의 
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풍상 차분법을 사용하였다. 격자계를 노즐팁에 

밀집시키고 노즐팁의 격장 형상을 프란틀 마이

어 팽창파에 맞도록 하면 격자 약 11만개로서 

시험 결과를 재현할 수 있다고 보고하였다. 또한 

마하수나 압력 변화에 기반한 적응 격자계를 사

용할 경우 더 정확한 결과를 나타내었다. 그러나 

Fluent의 경우에는 프로그램 특성이 다르기 때문

에 위의 특성을 다시 검증하여야 한다. 

  Fluent의 옵션 중 2차의 Roe 차분법을 적용하

였으며 Gambit으로 격자를 생성하였다. 난류 모

델링은 SST k-w 방법과 Spalart Allmaras(이하 

S-A) 모델을 비교하였다. 두 모델은 압축성 유동

에서 가장 많이 사용되는 모델이다. 공간 차분은 

Roe의 방법과 AUSM이 있으나 주로 Roe 의 방

법을 적용하였으며 AUSM과는 별도로 비교하였

다. 

2.3 격자 구조 

  공기를 사용한 Brewer와 Craven의 시험은 풍

동이 아니라 진공 챔버를 이용한 시험이기 때문

에 해석을 위한 원방경계조건이 불명확한 점이 

있다. Brewer와 Craven은 시험 압력 조건은 진

공 챔버 압력이 아니라 노즐 외벽의 압력으로 

표시하였는데 이는 진공 챔버 안의 압력이 큰 

폭으로 변하기 때문인 것으로 사료된다. 그런데 

전산 해석을 위한 원방 경계 조건을 적용시키기 

위해서는 원방 경계의 외부 유동 조건을 설정해

야 하는데 본 시험에서는 그것이 불가능하므로 

원방 경계에 압력을 일정하게 하는 조건을 가하

였다. Wang의 경우에서도 압력 출구 조건을 사

용한 바 있다. 이 방법을 사용하기 위해서는 경

계면 위치를 제대로 설정해야 하는 사전 작업이 

필수적이다.  

  원방 경계 중 플룸 출구 방향은 플룸 간섭 구

간을 벗어난 엔진 지름의 1.5배로 정했다. 원방 

경계는 크기를 달리하여 결과를 비교하였다. 원

방 경계면의 플룸 방향 경사각은 약 45°로서 원

방 경계면에서 플룸 외기 경계면이 만나지 않도

록 하였다. 참고로 Wang의 반경방향 원방 경계 

길이는 명시적으로 나타나지 않았으나 논문에 

나타난 Fig으로 판단컨대 지름의 1.5배로 추정된

다. 초기 격자는 약 28만개로 정하였다. 해석의 

수렴 여부는 레지듀얼이 1E-3 이하로 떨어지고 

평균 저부 압력과 저부 영역의 중심축 평균 마

하수가 일정할 때를 수렴했다고 판단하였다.

Fig. 2 격자계

3. 결과 분석

3.1 기본 결과 해석

  S-A 난류 모델을 사용하고 Roe와 AUSM 유동 

분할 기법에 따른 결과를 Fig. 3과 4에 나타냈

다. 중심축 마하수 분포는 두 결과 모두 실험과 

차이가 있지만 유동분할 기법에 따른 차이는 거

의 나타나지 않는다. Fig. 4는 엔진 사이의 대칭

면에 닿아 있는 저부면의 압력으로서 시험결과

의 차이에 비하면 유동 분할 기법에 따른 차이

는 무시할 수 있을 정도이다. 

Fig. 3 유동분할기법에 따른 중심축 압력
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Fig. 4 유동분할기법에 따른 저부면 압력

  난류 모델은 고속 비행체의 압축성 유동에 많

이 사용되는 Spalart Almaras 1 방정식 난류 모

델과 SST k-ω 모델을 비교하였다. 연구 내용에 

포함시키지 않았지만 k-e 모델도 계산을 했지만 

위 2 모델에 비하여 차이가 커서 별도로 표기하

지 않았다. 2가지 난류 모델 이외에도 방정식을 

더 추가하여 정확성을 높인 난류 모델도 있지만 

아직 일반적이지 않기 때문에 별도로 비교하지 

않았다. 

Fig. 5 난류 모델에 따른 축방향 압력 분포

Fig. 6 난류 모델에 따른 저부면 압력 분포

 

Fig. 7 난류 모델에 따른 축방향 마하수 분포

  Figure 5, 6, 7의 난류 모델 비교 결과는 모두 

모두 시험 결과와 차이를 나타내고 있지만 S-A 

난류 모델이 실제적으로 비슷한 경향성을 나타

낸다. 특히 저부면에서의 압력 분포와 엔진 중심

축에서의 마하수는 SST 모델이 시험결과와의 차

이가 더 크게 나타난다. 

  전산 해석에서 경계 조건은 해의 물리적 정확

성을 결정짓는 매우 중요한 요소 중 하나이다. 

앞에서 언급하였지만 비행 중인 클러스터드 엔

진은 비행속도와 고도로 정해지는 명확한 원방 

경계가 있지만 본 연구가 해석하고자 하는 사례

는 원방 경계 조건이 매우 까다롭기 때문에 원

방 경계 거리에 따른 해를 비교하였다.  원방 경

계는 엔진 반지름의 1.42에서 5.00배까지 비교하

였으며 그 때의 격자는 Table 1과 같다. 

원방경계비 전체 격자 저부 영역 격자

1.38 275102 46800

1.42 310882 62400

1.50 274102 46800

2.00 285602 46800

3.00 276702 46800

5.00 296342 46800

Table. 1 원방경계 반경 거리에 따른 저부 압력과 

노즐 외피 압력의 변화
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Fig. 8 원방경계 반경 거리에 따른 저부 압력과 노즐 

외피 압력의 변화

  Figure 8의 결과로서 원방경계는 클러스터 엔

진 반지름의 2배 이상이면 원방 경계가 클러스

터드 저부에 유동장에 영향을 미치지 않는다고 

볼 수 있다. 이후의 계산은 모두 노즐 출구에서

의 원방 경계 반지름을 엔진 반지름의 2배로 하

였다. 

3.2 격자 밀집도에 따른 유동 분석

  저부 유동의 정확성에 미치는 격자의 영향을 

분석하고자 앞에서 수행했던 28만개의 격자에서 

개수를 증가시켜 결과를 비교하였다. 또한 

Fluent의 격자 Adaption 기능을 이용해 주로 플

룸 간섭 구간과 저부 영역의 격자만 추가시켰을 

경우의 해를 구하여 Fig. 9, 10, 11에 결과를 비

교하였다. Fig에서 311K 격자와 286K 격자는 거

의 비슷하지만 노즐 팁에서의 격자 형상이 약간 

다르다. 311K D는 311K격자를 플룸 간섭면과 

저부 영역의 격자만 증가시킨 것이다.

Fig. 9 격자 밀집도에 따른 중심축 마하수 비교

Fig. 10 격자 밀집도에 따른 중심축 압력 비교

Fig. 11 격자 밀집도에 따른 저부면 압력 비교

  중심축에서의 마하수 압력, 저부면에서의 압력 

등은 격자에 따라 약간 다르지만 실험과의 차이

에 비하면 비슷한 것으로 볼 수 있다. 결과적으

로 격자수를 증가시켜도 실험 결과와의 차이를 

좁힐 수 없는 데, 11만개의 격자를 사용한 T.S. 

Wang이 실험 결과와 거의 동일하게 맞춘 것에 

만족할 만한 수준은 아니다. 저부 유동의 근본적

인 특성을 바꿀만한 정도라고 판단하지는 않지

만 많은 분석이 필요한 부분이라 판단된다. 

3.3 저부 유동 분석

  클러스터드 엔진의 고고도 저부 유동은 발사

체 개발 초기부터 많은 관심을 일으켰으나 아직 

알려지지 않은 부분도 많기 때문에 연구가 필요

한 부분이다. 
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Fig. 12 노즐 대칭면의 마하수 분포

Fig. 13 엔진 대칭면의 압력 공간 분포

Fig. 14 저부의 마하수와 속도 분포

  Figure 12, 13, 14는 노즐 대칭면(하나의 노즐

을 대칭되도록 자른 면)과 엔진 대칭면 (클러스

터드 엔진의 노즐과 노즐 사이의 대칭면), 저부 

영역에서의 마하수 압력, 속도 분포를 나타낸 

Fig이다. 팽창된 플룸이 서로 만나면서 고압의 

정체 영역을 일부 형성하며 플룸 방향으로 빠져

나가지 못하고 저부 방향으로 방향을 틀어 다시 

팽창하는 것이 관측된다. 유동의 방향이 바뀌면

서 유동 자체의 일부가 목을 형성하며 저부 방

향으로는 초음속 유동으로 발달한다. 저부로 팽

창된 플룸은 노즐과 노즐 사이의 외부 노출 공

간으로 빠져 나가는 데 저부면에 가까울수록 더

욱 빠른 속도로 빠져나가고 일부의 이론[5]과 다

르게 노즐과 노즐 사이의 공간 전체가 유동의 

목을 형성하는 것은 아닌 것으로 관측된다. 

 

4. 결    론

 

  공기를 이용한 축소형 4노즐 클러스터드 엔진 

저부 유동에 대한 CFD 해석을 수행하여 격자 

및 차분법, 난류 모델에 따른 비교를 수행하였

다. 해석 결과 Roe나 AUSM 차분에 따른 차이

는 발견되지 않았으나, 난류 모델에 따른 차이는 

적지 않은 것으로 나타났다. 현재의 결과로는 

Spalart-Allmaras 1 방정식 난류 모델이 SST 

k-w 모델에 비하여 경향성을 잘 맞추는 것으로 

보인다. 엔진 저부의 마하수, 압력 속도 등의 변

화를 분석하면, 엔진과 엔진 사이의 외부 노출 

공간에서 유동의 목을 형성하는 것은 아닌 것으

로 보이고 이는 노즐과 노즐 사이의 공간이 목

을 형성한다는 일부 해석적 이론에서 가정한 상

황과 약간 다른 것이다. 
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