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ABSTRACT

Both the nozzle expansion ratio and the chamber pressure are simultaneously and continuously

changed according to pintle movement, resulting in a different internal flow structure and flow

separation characteristics. In this paper, the pintle position effect on nozzle flow structure and

separation phenomena is analyzed by experimental-aided Computational Fluid Dynamic(CFD).

Among the turbulent models for RANS(Reynold Averaged Navier Stokes) in Fluent,

Spalart-Allmaras model is better agreement with the nozzle wall pressure distribution attained by

cold-flow test than other models. And even if a conical nozzle is used, there is a shock structure

similar to cap-shock pattern mainly occurred in contoured or shaped optimized nozzle because of

internal shock generated from pintle tip flow separation.

초 록

핀틀 움직임에 따라 노즐 팽창비와 압력비가 동시에 연소면적도 변함에 따라 노즐 내부의 유동

장 구조는 물론 유동박리 특성도 변한다. 본 논문에서는 핀틀 위치가 노즐 내부 유동장 구조에

미치는 영향을 공압시험과 수치해석 기법을 이용하여 분석하였다. Fluent에서 제공하는 RANS를

위한 난류모델을 적용한 결과, Spalart-Allmaras 모델이 공압시험에 얻은 노즐벽면 압력을 잘 모

사하는 것으로 나타났다. 적용된 노즐이 원뿔형 노즐이었음에도 핀틀 끝단에서 발생한 유동박리

에 의한 충격파 때문에 Contoured 또는 Optimized 노즐에서 나타나는 Cap-shock pattern과 유사

한 유동 구조가 나타났다.
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1. 서 론

핀틀 노즐 고체추진기관(이후로는 핀틀 추진기

관이라 칭한다)은 연소관 내부에 설치된 핀틀을



움직여 노즐목 단면적을 조절함으로써 연소관 압

력 및 추력을 조절할 수 있는 추진시스템으로,

실시간으로 추력 조절이 불가능하다는 고체 추진

기관의 단점을 극복하기 위한 방안으로 활발히

연구가 진행되고 있다. 핀틀 추진기관은 목표물

에 따라 최적의 추력 성능을 발휘할 수 있는 조

건을 선택할 수 있도록 연소관 압력을 매우 낮은

값(3.5 bar내외)에서 높은(85 bar 내외)값으로 실

시간 조절하여 추력 변화폭이 20배 이상이 가능

하도록 개발되고 있으며 심지어 소화-재점화가

가능한 고체 추진기관을 개발하기 위한 핵심기술

로 연구되고 있다[1-3].

일반적으로 추진기관의 노즐 내부 유동장과

내탄도 성능은 주로 압력비( p c/p a
)와 노즐 팽창

비( A e/A t
)에 의해 결정되는 노즐 내부의 충격

파(Shock Wave)에 큰 영향을 받는다. 따라서 추

진기관의 노즐 출구 압력은 외부 대기압과 비교

하여 충분히 크게 하여 유동이 노즐벽면에서 분

리되는 유동박리(Flow separation)가 발생하지 않

게 설계한다. 이것은 노즐 팽창비가 변하지 않고

설계 압력비가 높은 추진기관 설계에 주로 적용

된다[4-5].

그러나 핀틀 추진기관은 핀틀 움직임으로 노즐

팽창비가 변하고, 동시에 연소관 내부 압력이 변

하기 때문에 높은 노즐 출구 압력을 갖도록 설계

하기가 쉽지 않다. 지금까지 핀틀과 같은 방해물

이 존재하지 않는 노즐의 유동장 해석과 과팽창

(Over expanded Nozze)노즐의 유동박리에 대한

연구는 많이 수행되었으며 유동박리에 따른 노즐

벽면 압력 변화를 예측하기 위한 다양한 기준들

이 제시되어 왔으나 핀틀 추진기관에 대한 연구

는 아직까지 미미한 수준이다[6-8].

본 논문에서는 임의에 위치에 있는 핀틀이 노

즐 내부 유동장, 특히 유동박리와 충격파 구조에

미치는 영향을 공압시험과 수치기법으로 분석하

였다. 해석에 필요한 적합한 난류 모델을 찾기

위해 RANS(Reynold Averaged Navier Stokes)방

정식에 적용되는 와점성 모델(Eddy Viscosity

Model: EVM), 즉 Spalart-Allmaras, k-ε 모델류

, 그리고 k-w 모델의 기준치(Default)을 적용하

여 Fluent로 해석하였으며 공압시험(Coldflow

Test)에서 얻은 노즐벽면 압력과 비교하였다[9].

2. 본 론

2.1 핀틀 이동

설계된 핀틀의 최대 이동거리는 50 mm로 설

정하였다. Fig. 1은 핀틀 위치에 따른 노즐목(최

소 단면적) 위치 변화를, Fig 2는 실제 공압시험

에서 얻은 노즐목 단면적 및 연소관 압력변화를

나타낸 것이다.

Fig. 1 Throat Variation by the pintle movement

Fig. 2 Throat area and pressure variation by pintle

movement

핀틀 초기 위치가 노즐목 보다 훨씬 앞에 있어

핀틀이 15 mm까지 움직여도 노즐목 위치가 변

하지 않는다. 이후 핀틀 경사면에 새로운 노즐목

이 형성되는 15 ~ 42 mm 사이에서는 노즐목 단

면적과 연소관 압력이 급격히 변하며 핀틀 위치

42 mm 이상에서는 핀틀 경사면이 초기 노즐목



을 완전히 지나기 때문에 핀틀이 이동하여도 노

즐목 크기는 일정하게 된다.

2.2 공압시험

핀틀 움직임에 의한 노즐 벽면 압력은 Fig. 3,

Fig 4의 공압시험 장치를 활용하여 시험하였다.

Fig. 3 Cold-flow equipments

Fig. 4 Pintle assembly for the cold flow test

Fig. 5 Pressure sensor distribution at the nozzle wall

Figure 5는 시험에 적용된 압력 센서 위치를

나타낸 것으로 90 o,270 o에 4.6 mm 간격으로

각각 4개씩, 0 o와 180 o에는 90 o와 270 o의 압력

센서 간격 사이에 위치하도록 각각 3개씩 설치하

였다. 계측된 압력은 평균을 취하여 정상 상태의

CFD 해석 결과와 비교하였다.

2.3 수치 해석

Figure 6은 Gambit으로 구성한 해석요소를 나

타낸 것이다. 일반적으로 난류모델 적용으로 충

격파와 유동박리를 신뢰도 높게 예석하기 위해서

는 노즐 벽면 근방의 격자 밀집도가 상당히 중요

한 요소이며 일반적으로 y + < 1의 조건이 제시

되고 있다. 본 논문에서도 계산 격자 생성 단계

에서 적용 난류모델의 특징을 가장 잘 반영할 수

있는 벽면 격자 밀집도를 y + < 1 조건을 만족하

도록 구성하였다.

Fig. 6 CFD grid

해석조건은 Coupled- Axisymmetric- Implicit -

Steady로 적용하고 이산화(Discretization)는 2차

상류 도식 방법(Second-order upwind scheme)을

적용하였다. 그리고 입구조건은 공압시험에서 얻

은 연소관 내부 압력을 적용하였으며 출구조건은

초음속으로 분사되는 유동에 영향을 주지 않을

정도로 충분히 넓은 영역에 대기조건(Far field

condition)으로 적용하였다. 수렴(Convergence)조

건은 잔차(Residuals)가 10- 5이하가 만족되는가

와 질량 유량률( kg/ sec )변화를 함께 검토하였다.

3. 해석 결과

3.1 핀틀 위치 0 mm

공압시험에서 얻은 핀틀 위치 0.0 mm의 연소

관 압력은 17.23 bar, 노즐 팽창비는 4.0 이다. 각

각의 난류모델을 적용하여 얻은 노즐내의 마하수



분포는 Fig 7에, 노즐 벽면 압력을 공압시험 결과

와 비교하여 Fig. 8에 나타내었다. 노즐 끝단에서

나타나는 경상충격파의 패턴이 모든 난류모델이

동일하게 예측하였으며 전체적인 유동의 마하수

분포와 노즐 벽면 분포는 난류모델과 무관하게

모두 유사하게 나타났다.

Fig. 7 Flow field at pintle position 0mm
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Fig. 8 Nozzle wall pressure at pintle position 0mm

3.2 핀틀 위치 46 mm

핀틀 위치 42 mm 이후에는 핀틀 경사면이 완

전히 최초 노즐목을 지나기 때문에 이후로는 핀

틀을 아무리 이동시켜도 노즐목 크기는 변화가

없게 된다. 핀틀 위치 46 mm 때의 마하수 분

포를 Fig 9에, 노즐벽면의 압력분포를 Fig 10에

나타내었다. 노즐벽면 압력 분포로 보아 유동박

리 위치와 압력 상승 정도가 공압시험 결과와 유

사하였으며 그중에서 Spalart-Allmaras 모델의 예

측성능이 가장 근사적인 것으로 나타났다

Fig. 9 Flow field at pintle position 46 mm
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Fig. 10 Nozzle wall pressure at pintle position 46 mm

핀틀 위치에 따른 유동 박리점을 수치해석과



공압시험의 결과를 비교하여 Table 1에 정리하였

다. l sp
는 최초 노즐목에서 유동 박리점까지의 거

리를, l o
는 최초 노즐목에서 확대부 끝단까지의

거리이다. CFD 해석으로는 핀틀 위치 0.0 mm에

서도 노즐 끝단에서는 출구압력 보다 높은 대기

압에 노출되면서 경사충격파가 나타나고 이로 인

해 압력이 다소 증가하는 것으로 예측되었으나

이 부분에 압력센서가 설치되지 않아 실험적으로

검증치 못하였다. 공압시험에서 유동박리 위치는

유동박리가 일어난 부분의 압력을 Curve fitting

한 후 유동박리가 일어나 전의 곡선과 압력이 상

승하는 부분의 곡선이 서로 만나는 점으로 결정

하였다. 전체적으로 공압시험에서 실시된 거의

모든 핀틀 위치에서 Spalart-Allmaras 난류 모델

의 예측 성능이 가장 우수한 것으로 나타났다.

Table 1. Flow separation position at the pintle
movement

조

건

핀틀 위치(mm) 0 34 38 42 46

압력비 ( p a/p c
) 17.0 39.1 54.9 64.2 64.2

팽창비

( A e/A t
)

4.0 11.2 15.6 17.7 17.7

시험( l sp/l o
) - 0.86 0.67 0.68 0.72

난

류

모

델

Spalart-Allmaras 0.98 0.87 0.67 0.71 0.72

표준 k-ε 0.98 0.97 0.80 0.85 0.72

RNG k-ε 0.98 0.94 0.76 0.74 0.75

Realizable k-ε 0.98 0.94 0.75 0.98 0.85

표준 k-w 0.98 0.98 0.84 0.90 0.75

SST k-w 0.98 0.98 0.74 0.88 0.75

3.3 유동장 특성

핀틀 노즐은 핀틀 위치에 따라 노즐 팽창비와

압력비가 동시에 변하면서 노즐 내부의 유동장

구조, 특히 노즐 벽면의 유동박리와 핀틀 끝단에

서 발생하는 Base pressure flow가 큰 영향을 받

음을 확인하였다.

(1) Fig. 11은 핀틀 끝단 주위의 유동을 나타낸

것으로 핀틀 끝단이 설계된 노즐목 위치를 지나

가게 되면 초음속 유동이 핀틀 표면에서 분리되

면서 Lip Shock이 발생하고[10] 이 충격파 후류

에는 유동의 흐름이 반대가 되는 재순환영역이

존재하여 노즐 내부 유동에 영향을 주게 된다.

핀틀 끝단에서 생기는 유동의 재순환은 핀틀

경사면을 따라 흐르던 유동이경계층에서 박리되

고 박리점 후류(Downstream)에서 성장하는 Free

shear layer의 분리유선(Dividing Streamline), 분

리유선의 재접촉점(Reattachment) 그리고 핀틀의

곡선 부분으로 형성된 폐공간에 갇히면서 유동이

매우 느린 속도로 회전함에서 나타나는 것이다.

이것은 빠른 속도의 유동이 Rearward-facing

step을 지나갈 때에 나타나는 일반적인 현상으로

이런 유동을 총칭하여 Base flow 또는 Base

pressure 라고 한다[11].

난류모델에 따른 핀틀 끝단 주위의 압력분포를

Fig 12에 비교하였다. 적용된 난류 모델과 무관하

게 압력분포가 같게 나타났으며 핀틀 경사면에서

박리된 유동이 핀틀 끝단으로부터 16 mm 떨어

진 부분에서 서로 다시 만나(Reattachment) 압력

이 다시 상승한다.

Fig. 11 Recirculation zone at pintle tip

Fig. 12 Pressure distribution of pintle body



(2) 노즐 출구의 중심축 부근에 수직 충격파

(Mach disk)가 후류방향으로 약간 기울어져 생성

되었으며 기울어진 수직 충격파 후류에는 유동의

재순환되는 Trapped vortex 현상이 나타났다.

위와 같은 유동 구조는 RSS(Restricted Shock

Separation)에서 나타나는 Cap-shock pattern과

유사한 것으로, 생성된 수직 충격파가 내부 충격

파(Internal Shock)가 서로 만나 유동을 노즐 중

심축에서 노즐벽면으로 밀어붙이려는 모멘텀이

발생하는 경우에만 발생되기 때문에 내부 충격파

세기가 센 주로 Contoured 또는 Optimized 형상

의 노즐에서 발생하는 것으로 알려져 있다.

Fig. 13 Curved Mach Stem of pintle nozzle

일반적으로 본 시험에서 적용된 원뿔형 노즐에

서는 내부 충격파(Internal shock)가 거의 없거나

약하기 때문에 노즐 중앙에서 Mach disk pattern

의 충격파 구조가 발생하며 Cap shock pattern은

발생하지 않는 것으로 보고된다[9].

Fig. 14 Shock pattern in supersonic nozzle

핀틀 노즐의 경우, Base Pressure에서 발생한

Trailing shock이 Internal shock과 같은 역할을

하여 원뿔형 노즐에서도 Cap shock pattern을 생

성한 것으로 추정된다. 일반적으로 Mach disk 후

류에서는 유동방향이 유동과 같으며 대기압보다

항상 높은 반면에 Cap shock 후류에서는 재순환

영역이 존재하여 대기압과 거의 같아지는 것이

특징이다[12-15].

이런 현상은 핀틀 위치 34 mm 이상의 모든

위치에서 발생하였으며 대기압에 대한 연소관 압

력비와 노즐 팽창비에 따라 충격파의 기울어짐

정도와 재순환영역 크기가 다르게 나타났다.

4. 결 론

초기 노즐 팽창비 4.0, 연소관 압력 17.23 bar

를 가지는 원뿔형 노즐에 핀틀을 적용하고 핀틀

위치에 따라 노즐 팽창비 17.7, 연소관 압력을

64.12 bar로 변화시켰을 때에 유동장 구조와 내부

충격파의 특성을 공압시험과 수치해석을 수행하

여 다음과 같은 결과를 얻었다.

• Fluent에서 제공하는 RANS 방정식을 위한

난류모델의 기본값을 적용하여 핀틀 노즐을 해석

한 결과 Spalart -Allmaras 모델이 공압시험 결과

를 잘 모사하는 것으로 나타났다.

• 핀틀 끝단이 노즐목 보다 후류에 존재하면

핀틀 끝단 부근에서 노즐 벽면에서와 같은 유동

박리가 발생하였으며 이때에 생기는 충격파가 노

즐 내부로 전달되어 유동장에 영향을 주었다.

• 핀틀 끝단에서 발생하는 충격파 후류에서는

유동의 재순환영역이 존재하였으며 이로 인해 핀

틀에 작용하는 압력 분포에 영향을 주었다.

• 원뿔형 노즐은 일반적으로 FSS 특성을 보

여주지만 핀틀이 설치된 원뿔형 노즐에서는 핀틀

끝단에서 발생하는 충격파에 의해 RSS에서 나타

나는 Trapped vortex 현상이 발생하였다.

• 핀틀이 최대로 이동하여 노즐목 크기가 더

이상 변하지 않는 경우, 즉 핀틀 위치 42 mm 이

상의 경우에도 핀틀 위치에 따라 노즐 내부의 유

동 패턴과 유동박리 위치가 다르게 나타났다.
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