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            Abstract
          
        

        
          본 연구에서는 중심선 방정식 선정에 따른 노즐 성능 영향성을 확인하고자 하였다. 곡선 방정식과 설계 형상 파라미터를 활용하여 S-형 노즐 3조와 Double S-형 노즐 3조를 설계하였고 노즐 차폐 성능은 차폐율 정의를 이용하여 평가하였다. 그리고 내부 유동을 분석하기 위해 속도 분포도와 압력 분포도로 특성을 연구하였고, 노즐 성능 계수로는 총 추력 비(f)와 노즐 단열 효율계수(η)를 통해 노즐의 성능을 평가하였다. 중심선에 따른 S-형 노즐의 성능 영향성을 분석한 결과 출구에서 급격한 곡률 변화가 있는 중심선은 노즐 성능이 우수한 반면 차폐율이 낮은 특징이 있다. 반면에 입구에서 급격한 곡률 변화가 있는 중심선은 노즐 성능이 낮아지고 차폐율이 높은 특징이 있다. Double S-형 노즐은 첫 번째 곡률에서 완만한 특징을 보이는 중심선을 사용하는 것이 노즐 성능과 차폐율이 우수하였다.

        

        
          
            초록
          
        

        
          In this study, the effect of nozzle performance according to the selection of the center line equation. Three of S-type nozzles and three of double S-type nozzles were designed using the curve equation and design parameters, and the nozzle shielding performance was evaluated using the shielding ratio definition. In order to analyze the internal flow of the nozzle, the characteristics of the velocity distribution and pressure distribution were studied, and the nozzle performance was evaluated through the total thrust ratio(f) and the nozzle insulation efficiency coefficient(η). On the other hand, the centerline with a sharply change in curvature at the entrance has a low nozzle performance and a high shielding rate. The double S-type nozzle is excellent nozzle performance and shielding rate by using a smooth centerline at the first curvature.
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      1. 서 론
      현대전에 있어 전투기(Military Aircraft)들은 대부분 빠른 비행 속력이 요구되지만 주어진 임무에 따라 전투기의 비행 속력이 느리더라도 적군의 레이더에 노출을 저감시켜 전략적 목표물을 폭격하는 임무를 완료하는 기종들이 있다[1]. 비행 속력이 느린 비행체들은 생존성을 향상시키기 위해 미국에서는 1980년대부터 스텔스 기술을 적용하였는데, 이 스텔스 기술 중에는 대표적으로 RCS(Radar Cross Section)저감기술이나 IR(Infrared Radiation) 신호 저감 기술 등이 있다. RCS 저감을 통한 스텔스 기술은 적의 레이더 피탐면적을 최소화하는 것이고, IR 신호 저감을 통한 스텔스 기술은 적외선을 방사하는 요소를 저감시켜 적외선 탐지 레이더의 식별을 무력화시키는 것이다[2-5]. Fig. 1은 비행체 IR 신호에 나타나는 대표적인 영향 요소에 대해 그림으로 나타내었다. IR 신호에 영향을 주는 대표적인 요소는 비행체가 비행 중 표면에서 발생되는 표면공력가열(Aerodynamically Heated Surfaces)과 낮 시간에 비행 중 발생되는 태양열과 대기열(Sunshine/Skyshine), 그리고 지면으로부터 반사되는 지열(Earthshine), 비행을 운용하기 위해 주요장비들이 위치한 후방동체(Rear fuselage)에서 발생되고, 비행 중 불가피하게 생성되는 고온 엔진 영역(Hot engine parts)과 배기 플룸에서 IR 신호가 가장 높게 발생된다[6].

      
        
        

        Fig. 1 
				
        

        
          Sources of IR radiance from typical military aircraft.
        
        

        

      

      Eq. 1에 제시된 바와 같이 적외선 신호에 대한 슈테판 볼츠만 법칙(Stefan-Boltzmann’s law)으로부터 온도의 4제곱에 따라 IR 피탐지성이 증가되기 때문에 비행체에서 IR 신호가 가장 높게 측정되는 부분은 엔진과 노즐이다[7]. 노즐에서 배출되는 배기플룸의 온도는 일반적으로 600-700 ℃인데, 배기플룸의 온도를 저감시킬 수 있다면 비행체에서 발생되는 IR 신호는 상당히 감소될 수 있을 것이다. 비행체 추진계통에서 발생되는 IR 신호를 저감하기 위해 전 세계적으로 다양한 연구가 진행되고 있다. 스텔스 비행체로 대표적인 F117-A, B-2는 노즐의 형상이 특별한 형상을 갖고 있는데, 이 형상은 IR 신호를 저감시키기 위한 특수형상으로 추정된다.
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      이 특수 형상은 배기플룸의 직접적인 노출을 감소시키기 위한 형상인데, 이것은 S-형으로 구성되어 있으며 그의 명칭은 S-duct 혹은 Serpentine이라 명명된다[8]. C.C. Lee와 Boedicker[9]가 연구한 논문에서 세 가지 유형의 중심선 분포로부터 형상 설계 방법을 제시하였고, 이론과 실험으로부터 적용 방안에 대해 연구를 수행하였다. Sun 등[10]은 C.C. Lee가 제시한 중심선 방정식을 개량하여 두 번 곡률이 있는 형상으로 노즐을 설계하였고, 그의 연구결과로부터 설계 변수에 따른 최적의 형상 설계변수를 제시하였다. IR 신호 저감을 위한 설계 방안은 S-duct의 곡률의 각도 변화에 따라서도 수행되었다. Coates와 Page[11]가 수행한 노즐 시스템 연구의 경우 S-duct의 곡률 각도변화에 대한 모델로 CFD와 실험으로 배기가스 유동을 확인하였는데, 노즐 곡률이 증가하면 배기플룸의 코어(core)가 감소하는 경향이 있었지만, 그에 따른 손실(loss)이 발생되는 것을 확인되었다. Shan, Y., 등[12]은 Serpentine 노즐에 대해 공기 역학적인 사유로 손실이 발생되는 것은 불가피한 부분임을 시사하며 노즐에 대한 깊은 이해로부터 설계 진행 시 성능에 대한 균형을 맞추는 것이 중요함을 강조하였다. Serpentine은 노즐의 후방 반구 영역(Rear Hemispheric space)에서 최대 IR 강도를 효과적으로 줄일 수 있는 방법이기 때문이다. Liu 등[13,14]은 Single Serpentine과 Double Serpentine으로 IR 신호에 대한 연구를 수행하였는데, 축 대칭 노즐에 비해 배기 시스템의 IR을 70% 수준으로 억제할 수 있다고 언급하였다. Wen Cheng[15] 등이 수행한 연구에서는 Single Serpentine, Double Serpentine과 축 대칭형 노즐을 대상으로 IR 신호해석을 비교하였고, Single Serpentine 노즐이 축 대칭형 노즐에 비해 평균 28.9%의 IR 신호 감소 효과가 나타남을 확인할 수 있었다. 이러한 결과로부터 S-형 노즐은 IR 신호에 대한 저감 효과에 대해 다양한 방법으로 연구가 수행되었다.

      IR 신호 저감을 위한 다른 방안으로는 노즐의 출구 단면 형상을 전통적인 원형 타입이 아닌 기하학적인 형상을 갖춘 노즐로 설계하여 출구 단면에서 2차 유동을 발생시키는 것이다. 2차 유동의 발생은 배기플룸의 가장 고온인 코어의 길이를 단축시키는데 코어의 길이가 단축되면 그만큼 IR 신호의 저감능력이 발생된다. Miau 등[16]이 수행한 연구에서 노즐의 출구 단면형상을 사각형(Rectangle)타입을 적용하여 실험으로 2차 유동의 영향성을 제시하였고, Miller 등[17]은 원형 타입과 타원형, 직사각형, 정사각형 및 삼각형과 같은 다양한 출구단면 형상을 이용하여 벽면 근처의 2차 유동으로 인해 발생되는 배기플룸의 코어길이가 단축되는 요인에 대해 수치해석으로 연구를 수행하여 하였다. 이처럼 IR 신호를 저감하기 위해 코어길이를 짧게 만드는 인위적인 방법이 다양하게 연구가 수행되었는데, 엔진의 추력성능이 감소하는 단점이 발생된다. 엔진 추력성능이 감소되는 단점을 극복하기 위해 미항공우주국의 Lamb 등[18]이 수행한 노즐 후미 하단에 장착된 Aft-deck은 IR Seeker로부터 차폐 역할을 수행할 수 있을 뿐만 아니라 배기성능에도 영향이 없음에 대해 실험적인 방법으로 그 결과를 제시하였다.

      본 연구에서는 앞서 설명한 3가지 IR 신호 감소에 대한 방법들 중 C.C. Lee와 Boedicker[9], Sun 등[10] 이 제시한 노즐에 대해 곡선방정식을 사용하여 Single S-형 노즐과 Double S-형 노즐에 대해 각 3가지 타입의 노즐 중심선 형태에 따른 노즐을 설계하였고, 노즐의 AR비는 조사한 문헌으로부터 최적 값을 고려하여 끝단 형상을 설계하였다. 그리고 엔진 사에서 제공한 정보를 이용하여 기본형 노즐을 설계하여 성능조건에 대해 유동해석 입력조건을 검증하였다. 설계가 완료된 노즐 형상 6조에 대해 유동 특성을 비교하였다.

    

    

  
    
      2. 노즐 설계
      
        2.1 엔진 재원
        Fig. 2는 본 연구에서 유동해석에 적용될 엔진 특성은 P&WC 사의 터보팬 엔진인 PW615F-A이다. 엔진의 최대이륙추력은 1,460 lbf이며 바이패스비는 2.87, 압축 비 13, 고압 압축기의 회전수는 44,040 rpm이다. 엔진의 Cycle deck으로부터 취득한 정보에 따라 최대이륙추력 조건에서 엔진 출구의 코어 온도는 811.8 K이며, 바이패스의 공기와 혼합된 온도는 334.8 K이다.

        
          
          

          Fig. 2 
				
          

          
            PW615F-A turbofan engine.
          
          

          

        

      

      
        2.2 기본형 노즐 
        Fig. 3은 엔진 사에서 제공한 정보를 이용하여 노즐의 형상을 3차원 모델링으로 구현하였다. 기본형 노즐 형상은 Cessna Citation사 Mustang 비행체에 적용된 노즐과 유사하고, 그 형상은 전통적인 원형 축소노즐이다. 출구 단면적은 엔진 Cycle deck에서 제시한 단면적으로 설계하였으며, 노즐의 길이는 엔진 사에서 제공한 정보로부터 제시된 값이다. IR 신호 저감을 위해 설계된 모든 노즐은 동일한 출구 단면적으로 설계되었고, 기하학적인 요인이 IR 신호 저감에 제시되는 영향을 연구하기 위해 길이 조건은 기본형 노즐 재원과 상이하다.

        
          
          

          Fig. 3 
				
          

          
            Conventional exhaust for PW615F-A.
          
          

          

        

      

      
        2.3 출구 단면적 형상 
        노즐의 출구 단면적 형상은 노즐의 전반적인 형상에 영향을 주는 요소일 뿐만 아니라 추력에 영향을 주기 때문에 매우 중요한 인자이다. 노즐의 전통적인 형상은 출구 단면 형상은 원형인데, 최근 비행체 노즐의 경향성은 원형보다 타원이나 사각형의 형상을 가진 노즐이 비행체의 IR 신호 저감 주요인자로 식별되어 노즐 출구 단면에 기하학적인 형상 반영이 선호되고 있다.

        본 논문에는 노즐 출구 단면 형상 설계를 위해 스텔스 비행체 조사를 수행하였고, 또한 그 형 상과 AR을 조사한 결과 Table 1에 제시된 바와 같이 확인하였다. 또한, Park, G. 등[19]과 Lee, H.J. 등[20]이 수행한 노즐 AR 변형에 대한 5가지 케이스로부터 AR 증가에 따른 IR 저감 효과 가 있음을 알 수 있었다. 실제 스텔스 비행체에 서 AR 5가 가장 많이 채택된 것과 국내에서 수행한 연구에서 AR 5가 우수한 배기플룸 저감효과가 있었던 점으로부터 본 연구에서의 노즐 끝 단면 형상은 타원형 AR 5로 설계를 수행하였다.

        
          Table 1. 
				
          

          
            Diverse cross section shape on each military aircraft. 
          
          

        

        
          
            
              	Aircraft
(Type)
              	Figure
              	Nozzle Exit Geometry
              	AR
            

          
          
            	F-117A
(Manned)
            	
              
            
            	Rectangular
            	20
          

          
            	B-2
(Manned)
            	
              
            
            	Rectangular
            	5
          

          
            	F-22
(Manned)
            	
              
            
            	Rectangular
            	2
          

          
            	F-35
(Manned)
            	
              
            
            	Circle
            	1
          

          
            	RQ-170
Sentine
(UAV)

            	
              
            
            	Ellipse
            	2
          

          
            	X-45C
(UAV)
            	
              
            
            	Ellipse
            	8
          

          
            	X-47B
(UAV)
            	
              
            
            	Ellipse
            	5
          

          
            	nEUROn
(UAV)
            	
              
            
            	Ellipse
            	7
          

        

        

      

      
        2.4 노즐 형상 제약 조건
        S-형 노즐 형상의 형상 설계 시 제약 조건이 있다. 본 연구에서는 Fig. 4에서 제시된 비행체 형상의 노즐영역에 적용되는 노즐의 설계를 제시하려고 한다. Fig. 4 상단 평면도의 노즐 영역에 대해 형상 설계가 수행되는데 치수 값에 대해서는 Fig. 4 하단 측면도에서 정보가 확인 가능하다. 본 연구에서는 실제 터보팬 엔진에 적용할 노즐이기 때문에 엔진의 특성상 바이패스 공기와 코어 가스의 혼합을 위한 직선구간이 필요하다. 이를 위해 0.55 D 구간만큼 직선구간을 고려하여 설계가 수행되어야 하며 동체 형상의 인터페이스 조건에 따라 노즐 전체 길이는 3.5 D 수준과 높이는 1.68 D 수준으로 제한된 영역 속에서 설계가 수행되어야 한다.

        
          
          

          Fig. 4 
				
          

          
            Background of nozzle length limitation. 
          
          

          

        

      

      
        2.5 S-형 노즐 설계
        S-형 노즐 형상 설계는 Lee 등[8]의 곡선 정의 방법에 따라 3가지 타입의 중심선으로 설계를 수행하였다. 노즐 중심선에 따른 추력성능을 확인하기 위해 노즐의 입, 출구 단면적은 기본형 노즐과 동일한 값으로 설계하였다. 3가지 타입의 곡선은 다음과 같은 특징을 갖고 있다. SL 1은 SL 2와 SL 3에 비해 완만한 곡선의 형태이고, SL 2는 출구 위치에서 급격한 곡률을 가진 곡선이다. SL 3은 입구 위치에서부터 급격한 곡률을 가진 곡선이다. 아래 제시된 방정식에 의해 곡선은 표현된다.

        
          
            
              	
                
                  
                    S
                    L
                    1
                    =
                    -
                    
                      
                        y
                      
                      
                        1
                      
                    
                    ×
                    
                      
                        3
                        
                          
                            
                              
                                
                                  
                                    x
                                  
                                  
                                    L
                                  
                                
                              
                            
                          
                          
                            2
                          
                        
                        -
                        2
                        
                          
                            
                              
                                
                                  
                                    x
                                  
                                  
                                    L
                                  
                                
                              
                            
                          
                          
                            3
                          
                        
                      
                    
                  
                
              
              	
                (2) 
				
              
            

          

        

        
          
            
              	
                
                  
                    S
                    L
                    2
                    =
                    -
                    
                      
                        y
                      
                      
                        1
                      
                    
                    ×
                    
                      
                        -
                        3
                        
                          
                            
                              
                                
                                  
                                    x
                                  
                                  
                                    L
                                  
                                
                              
                            
                          
                          
                            4
                          
                        
                        +
                        4
                        
                          
                            
                              
                                
                                  
                                    x
                                  
                                  
                                    L
                                  
                                
                              
                            
                          
                          
                            3
                          
                        
                      
                    
                  
                
              
              	
                (3) 
				
              
            

          

        

        
          
            
              	
                
                  
                    S
                    L
                    3
                    =
                    -
                    
                      
                        y
                      
                      
                        1
                      
                    
                    ×
                    
                      
                        3
                        
                          
                            
                              
                                
                                  
                                    x
                                  
                                  
                                    L
                                  
                                
                              
                            
                          
                          
                            4
                          
                        
                        -
                        8
                        
                          
                            
                              
                                
                                  
                                    x
                                  
                                  
                                    L
                                  
                                
                              
                            
                          
                          
                            3
                          
                        
                        +
                        6
                        
                          
                            
                              
                                
                                  
                                    x
                                  
                                  
                                    L
                                  
                                
                              
                            
                          
                          
                            2
                          
                        
                      
                    
                  
                
              
              	
                (4) 
				
              
            

          

        

        Fig. 5는 Eq. 2∼4로부터 제시된 3가지 타입의 중심선을 제시한 그림이다. x축은 노즐 길이에 해당하며, y축은 노즐의 높이에 해당한다. 좌측 상단의 시작점은 노즐 입구 단면적의 중심위치이고, 중심선이 끝나는 위치는 S-형 노즐의 출구가 위치하는 곳으로 3가지 타입의 노즐은 동일한 입구 단에서 노즐 형상이 시작하여 동일한 높이와 길이의 출구가 되도록 설계를 수행하였다. 곡선 특성으로 설명된 SL 1은 Lee와 Boedicker 곡선방정식의 완만한 곡률형태에 대한 곡선이고, SL 2는 입구위치에서 완만한 경사를 보이다가 출구위치로 향할수록 SL 1보다 곡률이 급격해지 경향을 확인할 수 있다. SL 3은 입구위치에서 SL 1보다 곡률이 급격한 경사를 보이다가 출구위치로 향할수록 곡률이 완만해지는 경향을 확인할 수 있다. Fig. 6은 Fig. 5에서 제시한 중심선에 대해 3가지 타입의 곡선을 S-형 노즐위치의 구간별로 제시하였다. Fig. 6에 제시된 Ecl은 엔진의 중심선이며 노즐 방향에 있어 길이에 해당한다. y1은 노즐 입구 원점에서 S-형 노즐의 높이 변수이다. l0는 노즐 입구 단으로부터 직선길이며, l1은 Lee 등[8]의 곡선 방정식으로 정의한 곡률의 직선 길이다. l2는 곡률 형상 이후로부터 노즐 출구까지의 직선 길이 값이다. D는 노즐의 입구 단에 대한 직경이며, A0는 노즐 입구 단의 단면적이다. 출구 단면 형상 설계는 2.3절에서 언급한 바와 같이 AR 5로 설계를 수행하였다.

        
          
          

          Fig. 5 
				
          

          
            Three diverse s-shape centerline spline distributions.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 6 
				
          

          
            Design parameters of s-shape nozzle.
          
          

          

        

        
          2.5.1 S-형 노즐 제원
          S-형 노즐 형상에 대한 제원은 Table 2에 제시된 바와 같다. 노즐 입구 단면적(A0)에 대한 노즐 출구 단면적(Ae)의 비를 통해 노즐의 수축 비를 확인하였고, 노즐 전체 길이에 대한 값은 노즐 입구 직경(D)의 3.5배로 설계를 수행하였다. 각 구간별 직선길이는 l0=0.6 D, l1=2.5 D, l2=0.4 D로 설계하였고, 엔진 중심선으로부터 노즐출구의 높이는 0.3 D로 설계를 수행하였다. Fig. 7은 Table 2의 S-형 노즐 제원을 바탕으로 곡선방정식에 따라 수행된 S-형 노즐 3조의 형상이다. 3개의 모델은 중심선 곡선에 따른 특성에 따라 모델링되었다. 노즐 수축 위치는 l1과 l2곡선과 직선이 연결되는 위치에서 수축 현상이 발생하게 된다. 수축이 발생하는 시작 위치에 따라 내부 유로의 면적이 변화하여 시선각에 따른 차폐율이 변화하게 된다. Model 2는 수축되는 위치가 Model 1에 비해 노즐 출구와 가까운 위치에서 나타나고 Model 3은 수축되는 위치가 Model 1에 노즐 입구 위치와 나타난다는 특성이 있다.

          
            Table 2. 
				
            

            
              The design parameters of the s-shape nozzle.
            
            

          

          
            
              
                	Parameters
                	Value
              

            
            
              	Ae/A0
              	0.403
            

            
              	
                l
                0
              
              	0.6 D
            

            
              	
                l
                1
              
              	2.5 D
            

            
              	
                l
                2
              
              	0.4 D
            

            
              	
                y
                1
              
              	0.3 D
            

          

          

          
            
            

            Fig. 7 
				
            

            
              Three diverse s-shape nozzle.
            
            

            

          

        

        
          2.5.2 S-형 노즐의 고온 터빈 차폐율
          S-형 노즐의 고온 터빈 차폐율 정의는 노즐 출구 위치에서 고온 터빈이 차폐되는 면적 비율로 정의하였다. 차폐 면적 비율을 정의하기 위해 Eq. 5과 같이 정의하였다.
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          A0는 노즐의 입구 면적이고, A1은 시선각에 따른고온 터빈의 노출 면적이다. Fig. 8은 S-형 노즐 시선 각도가 정의되어 있고 S-형 3가지 타입에 대해 0˚에서 16˚까지 범위에 대해 4˚씩 고온 터빈 노출 영역을 확인하였다. 또한, 차폐된 영역에 대한 정량적인 값을 제시하기 위해 3D 모델링 S/W의 기능인 형상투영을 통해 노출되는 고온 영역의 면적을 제시하였다. Table 3은 Eq. 5를 활용하여 시선각에 따른 고온 터빈의 차폐율에 대한 정량적인 값을 S-형 노즐의 3가지 타입에 대해 나타내었다. 시선각에 대한 가중치는 비행 환경과 상황에 의해 결정되므로 각각에 시선 각도에 대한 노즐 차폐 특성만을 확인하였다. 시선각 0˚에서는 Model 3이 차폐되는 면적 비가 가장 높은 특징을 보였고 Fig. 7에서 나타내었던 노즐 수축 위치에 따라 노즐 입구 방향과 가까운 순서대로 차폐비가 높았다. S-형 3가지 모델의 형상학적인 요인으로 인해 4˚에서는 0˚에 비해 차폐 비가 감소하게 된다. 형상학적인 요인이라 함은 S-형 노즐의 중심선 특징이 노즐 입구보다 출구가 y1값만큼 아래에 위치하고 있기 때문에 4˚에서 터빈 노출 면적이 증가하였다. 4˚부터 12˚ 범위에서는 Model 2가 차폐되는 터빈 면적 비율이 높은 경향성을 보였다. Model 2는 4˚에서는 약 0.01, 8˚에서는 약 0.02이며 12˚에서는 0.02로 모델 1과 3에 비해 차폐 면적 비가 높았다.

          
            
            

            Fig. 8 
				
            

            
              The high temperature turbine shielding area according to the angle of s-shape nozzle. 
            
            

            

          

          
            Table 3. 
				
            

            
              S-type nozzle area ratio with view angle.
            
            

          

          
            
              
                	　
                	0˚
                	4˚
                	8˚
                	12˚
                	16˚
              

            
            
              	Model 1
area ratio
              	0.733
              	0.692
              	0.751
              	0.864
              	1.000
            

            
              	Model 2
area ratio
              	0.725
              	0.703
              	0.777
              	0.890
              	1.000
            

            
              	Model 3
area ratio
              	0.764
              	0.690
              	0.739
              	0.852
              	1.000
            

          

          

        

      

      
        2.6 Double S-형 노즐 설계
        Double S-형 노즐 형상 설계 방법은 단일 곡률 S-형 노즐 설계에 대한 곡선 방정식을 변형하였다. 2.4절에서 설명한 곡선의 특성을 상호 조합은 수행하지 않고 대표 곡선에 대해 3가지 타입으로만 설계하였다. 곡률이 발생되는 위치에 대해 설계 시 l1과, l2의 비를 1:2로 분할하였으며, SL 방정식에 의거하여 해당위치를 그 특성이

        
          
            
              	
                
                  
                    S
                    L
                    4
                    =
                    -
                    
                      
                        
                          
                            y
                          
                          
                            1
                          
                        
                        +
                        ∆
                        y
                        ×
                        
                          
                            3
                            
                              
                                
                                  
                                    
                                      
                                        x
                                      
                                      
                                        L
                                      
                                    
                                  
                                
                              
                              
                                2
                              
                            
                            -
                            2
                            
                              
                                
                                  
                                    
                                      
                                        x
                                      
                                      
                                        L
                                      
                                    
                                  
                                
                              
                              
                                3
                              
                            
                          
                        
                      
                    
                  
                
              
              	
                (6) 
				
              
            

          

        

        
          
            
              	
                
                  
                    S
                    L
                    5
                    =
                    -
                    
                      
                        
                          
                            y
                          
                          
                            1
                          
                        
                        +
                        ∆
                        y
                        ×
                        
                          
                            -
                            3
                            
                              
                                
                                  
                                    
                                      
                                        x
                                      
                                      
                                        L
                                      
                                    
                                  
                                
                              
                              
                                4
                              
                            
                            +
                            4
                            
                              
                                
                                  
                                    
                                      
                                        x
                                      
                                      
                                        L
                                      
                                    
                                  
                                
                              
                              
                                3
                              
                            
                          
                        
                      
                    
                  
                
              
              	
                (7) 
				
              
            

          

        

        
          
            
              	
                
                  
                    S
                    L
                    6
                    =
                    -
                    
                      
                        
                          
                            y
                          
                          
                            1
                          
                        
                        +
                        ∆
                        y
                        ×
                        
                          
                            3
                            
                              
                                
                                  
                                    
                                      
                                        x
                                      
                                      
                                        L
                                      
                                    
                                  
                                
                              
                              
                                4
                              
                            
                            -
                            8
                            
                              
                                
                                  
                                    
                                      
                                        x
                                      
                                      
                                        L
                                      
                                    
                                  
                                
                              
                              
                                3
                              
                            
                            +
                            6
                            
                              
                                
                                  
                                    
                                      
                                        x
                                      
                                      
                                        L
                                      
                                    
                                  
                                
                              
                              
                                2
                              
                            
                          
                        
                      
                    
                  
                
              
              	
                (8) 
				
              
            

          

        

        동일하게 반영될 수 있도록 방정식을 수정하여 중심선을 설계하였다. △y는 오프셋 거리 △y=y2-y1인데, y1은 원점에서 설계 시 목표한 Double S-형 노즐의 첫 번째 곡률의 최대 높이며, y2는 노즐의 두 번째 곡률의 최저 높이다. x/L은 노즐 전체 길이에 대해 x축 거리의 비이다. Fig. 9는 Double S-형 중심선에 대한 방정식을 그래프로 나타낸 그림이다. 좌측 상단의 시작점은 노즐 입구의 중심 위치이고, 곡선이 끝나는 위치는 Double S-형 노즐의 곡률이 끝나는 형상이 되도록 3가지 타입이 입구와 출구가 동일하게 설계하였다. SL 4는 Lee와 Boedicker의 완만한 곡률 특성을 가진 중심선이다. SL 5는 입구위치에서 첫 번째 곡률의 최대 높이까지 경사가 가장 급격하게 나타나고, 두 번째 곡률의 최저높이에서 SL 4와 SL 6에 비해 완만한 경사를 가진 후 출구로 향할수록 곡률이 급격해진다. 그로인해 모델링은 곡률이 다른 모델에 비해 넓게 나타나는 특성이 있다. SL 6의 경우 입구위치에서 완만한 경사로 시작되다가 첫 번째 최대 높이에 도달하는 경사가 급격해지고, 두 번째 곡률이 있는 최저 높이에서 가장 급격한 경사를 가진 후 출구에서 곡률이 완만해지는 특성을 가지고 있다. 그로인해 중심선의 곡률 분포가 짧게 나타나는 특성이 있다. Fig. 10은 Fig. 9에서 제시한 중심선에 대해 3가지타입의 곡선을 Double S-형 노즐의 구간별로 제시하였다. Ecl은 엔진의 중심선이고, l0는 노즐 입구 단으로부터 직선으로 된 길이이며, l1과 l2는 Lee와 Boedicker의 곡선 방정식으로 정의한 곡률의 직선 길이다. l3는 노즐 출구에 제시된 직선 길이 변수이고, Ø0는 노즐의 입구 단에 대한 직경이며, A0는 노즐 입구 단의 단면적이다. A1은 유동이 원활히 진행될 수 있도록 설계 값을 적용한 단면적이고, Double S-형 노즐의 AR은 S-형 노즐과 동일한 단면적으로 설계를 수행하였다.

        
          
          

          Fig. 9 
				
          

          
            Three diverse double s-shape centerline spline distributions.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 10 
				
          

          
            Design parameters of double s-shape nozzle.
          
          

          

        

        
          2.6.1 Double S-형 노즐 제원
          Double S-형 노즐 형상에 대한 제원은 Table 4에 제시하였다. 노즐 전체 길이에 대한 값은 Single S-형 노즐과 동일하도록 3.5 D로 설계를 수행하였다. 각 구간별 직선길이는 l0=0.6 D, l1=0.8 D, l2=1.7 D, l3=0.4 D로 설계하였고, 엔진 중심선으로부터 Double S-형 첫 번째 곡률 높이는 엔진 직경대비 0.2 D로 설계하였고, 두 번째 곡률 높이는 0.6 D로 설계를 하였다. y1과 y2의 누적 높이는 Single S-형 노즐과 동일한 끝단이 형성되도록 설계를 수행하였다. Fig. 11의 Double S-형 노즐 형상은 Table 4의 노즐 제원을 바탕으로 곡선방정식 Eq. 6∼8에 따라 설계된 형상이다.

          
            Table 4. 
				
            

            
              The design parameters of the Double s-shape nozzle. 
            
            

          

          
            
              
                	Parameters
                	Value
              

            
            
              	Ae/A0
              	0.403
            

            
              	A1/A0
              	0.6
            

            
              	
                y
                1
              
              	0.2 D
            

            
              	
                y
                2
              
              	0.6 D
            

            
              	
                l
                0
              
              	0.6 D
            

            
              	
                l
                1
              
              	0.8 D
            

            
              	
                l
                2
              
              	1.7 D
            

            
              	
                l
                3
              
              	0.4 D
            

          

          

          
            
            

            Fig. 11 
				
            

            
              Three diverse double s-shape nozzle.
            
            

            

          

        

        
          2.6.2 Double S-형 노즐의 고온 터빈 차폐율
          Double S-형 노즐의 고온 터빈 차폐율은 S-형 노즐의 차폐율 정의와 동일하다. 노즐 입구에서 고온 터빈이 차폐되는 면적 비율로 정의하였다. Fig. 12는 시선각 0˚부터 16˚까지 범위에 대해 4˚ 씩 고온 터빈의 노출 면적을 확인하였다. S-형 노즐과 동일하게 특정 시선각에 대한 가중치를 두지 않았으며, 각각의 시선각에 대한 노즐 차폐 특성을 분석하였다. Double S-형 노즐은 시선각 0˚와 4˚ 범위에서 고온 터빈 노출 면적이 완전 차폐된다. 8˚와 12˚ 범위에서는 터빈이 일부 노출하게 되며, 12˚에서 고온 터빈 면적이 최대로 노출된다. Table 5는 시선각에 따른 고온 터빈의 차폐율에 대하여 Eq. 5를 활용하여 제시하였고 시선각에 따른 면적의 차폐비에 관해 정량적인 값을 제시하였다. Model 4와 Model 6은 시선각 전체 범위에서 유사한 터빈 차폐율을 보이며, 노즐 아래쪽 벽면에서 생성되는 곡률의 형상이 좁고 급격한 형상으로 설계되었다. 반면에 곡률이 넓고 완만한 Model 5는 차폐성이 가장 우수하였다.

          
            
            

            Fig. 12 
				
            

            
              High-temperature turbine shielding area according to the angle of double s-shape nozzle. 
            
            

            

          

          
            Table 5. 
				
            

            
              Double S-type nozzle area ratio with view angle.
            
            

          

          
            
              	　
              	0˚
              	4˚
              	8˚
              	12˚
              	16˚
            

            
              	Model 4
area ratio
              	1.000
              	1.000
              	0.917
              	0.858
              	1.000
            

            
              	Model 5
area ratio
              	1.000
              	1.000
              	0.955
              	0.906
              	1.000
            

            
              	Model 6
area ratio
              	1.000
              	1.000
              	0.923
              	0.861
              	1.000
            

          

          

        

      

      
        2.7 노즐 성능 계수
        본 연구에서 고려한 엔진은 Mixed-터보팬 엔진으로 고온의 배기가스와 바이패스 공기가 혼합되어 분사되는 형태로 노즐의 성능 총 추력비(Gross Thrust Ratio)와 노즐 단열 효율계수(Nozzle adiabatic efficiency)를 성능계수로 선정하였다. 총 추력 비(f)는 실제추력을 마찰 손실이 없는 이상적인 추력으로 나눈 비로 나타내며 표면 마찰과 유동 충돌에 의한 추력 손실을 제시한다. 노즐 단열 효율계수(η)는 실제 운동에너지와 이상적인 운동에너지 비율을 나타내는 것으로 운동에너지로 전환되지 못한 에너지 손실을 제시한다[21].
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      3. 전산해석 방법
      
        3.1 전산해석 모델 
        3차원 노즐의 내부 유동장과 플룸을 모사하기 위해 상용 CFD 프로그램인 STAR-CCM+를 이용하였다. 수치기법으로 밀도기반(density based), 셀 기반 유한 체적법(cell-based finite volume method), 내재 시간 전진법(implicit)을 사용하였다. 격자 경계면에서의 유속은 전 속도영역에서 수렴성과 강건성을 가지는 AUSM+(Advection Upstream Splitting Method) FVS 기법을 사용하였다[22]. Fig. 13(a)는 시뮬레이션에 사용한 해석모델을 보여주고 있다. 해석 모델은 노즐, Lobed mixer, Cone으로 구성되어 있다. Fig. 13(b)는 배기플룸과 노즐 내부 유동해석을 위해서 직육면체 형상의 유동장을 사용하였으며 크기는 2 m × 10 m × 3 m(노즐 길이의 7배)이다. 해석을 위해 사용된 격자의 수는 모든 모델에 대해 약 5,000,000 개 수준으로 생성하였다.

        
          
          

          Fig. 13 
				
          

          
            Computational grid system: (a) global grid and nozzle wall grid (b) symmetry plane grid. 
          
          

          

        

      

      
        3.2 경계 조건
        터빈에서 분사되는 고온 가스와 엔진 팬에서 분사되는 압축 공기를 모사하기 위해 입구조건을 정체 압력조건으로 하였다. 본 연구에서는 노즐의 설계점을 최대 추력 조건인 유동상태로 설정하여 노즐에 대한 유동해석을 수행하였다. 그리고 분사되는 배기가스와 바이패스 공기는 이상기체로 가정하였다. 사용된 해석 경계조건은 Table 6에 제시하였다. 노즐의 벽면은 열의 유출입이 없는 단열 조건으로 가정하였고, 또한 노즐 벽면 Lobed mixer와 Cone은 점착조건(no-slip)을 사용하였다. 또한 수렴의 안정성을 위하여 초기속도조건은 M=0.6을 사용하였다. 본 연구에서 수행되는 전산모델은 노즐 내부유동과 외부유동을 동시에 수행하기 때문에 k-ω SST 난류모델을 채택하였다[23].

        
          Table 6. 
				
          

          
            Boundary condition.
          
          

        

        
          
            	Region
            	Type
            	Total	pressure
(kPa)
            	Total temperature
(K)
          

          
            	Core
            	Stagnation inlet
            	146.348
            	811.4
          

          
            	Bypass
            	Stagnation inlet
            	150.278
            	334.8
          

          
            	Outlet
            	Pressure outlet
            	101.325
            	288.0
          

        

        

      

    

    

  
    
      4. 해석 결과
      
        4.1 S-형 노즐 특성 검토
        본 연구에서 수행한 전산 해석의 입구조건은 바이패스영역과 코어영역으로 나뉘어져 있다. 터보팬 엔진은 두 영역의 혼합 효율을 높이기 위하여 Lobed mixer를 사용한다. Fig. 14는 코어와 바이패스 공기가 혼합되는 현상을 보여주고 있다. 바이패스 공기는 Lobed mixer의 골(trough)을 따라 코어 방향으로 유입되며, Lobed mixer 내부에는 와류가 생성된다. 위 현상으로 인해 분사되는 제트의 최대 온도를 낮추어 IR 신호를 저감에도 효과가 있는 것으로 판단된다. Lobed mixer를 이용한 코어와 바이패스 혼합은 Fig. 6에 제시된 l0 직선 구간에서 이루어지기 때문에 중심방정식과 무관하므로 S-형과 Double S-형에서 동일한 결과를 얻었다. Fig. 15는 노즐속도 분포도를 통해 S-형 노즐중심선 방정식의 특징을 보여주고 있다. Model 1, Model 2와 Model 3은 노즐 입구에서 출구로 향할수록 노즐 면적이 감소하기 때문에 유동 속도가 증가하는 특징을 보인다. Model 1과 Model 2는 속도 분포가 유사하며, Model 3의 경우 노즐 출구 목에서 최대속도가 발생하는 것을 확인할 수 있다. Model 3에 사용된 곡선 방정식의 특성에 따라 Model 1과 Model 2에 비해 노즐 형상이 수축되어 더 많은 유동충돌이 발생하는 것으로 판단된다. Fig. 16은 S-형 노즐의 압력 분포도를 보여주고 있다. 노즐의 출구 압력이 대기 압력과 가장 비슷한 크기를 보이는 노즐은 Model 3으로 확인되었다. Model 1과 Model 2는 압력분포가 동일한 경향성을 띄는 것을 확인하였다. Table 7은 유동 해석결과로부터 얻은 S-형 노즐의 성능계수와 기본형 노즐의 성능계수를 정리하였다. 엔진의 기본형 노즐은 노즐 단열 효율 계수가 0.829이며 추력 비가 0.921로 유동이 완전히 팽창하지 못하였다. S-형 노즐에 의한 유동손실 보다는 길이에 의한 손실이 지배적임을 확인하였다. Model 1과 Model 2는 노즐 단열효율계수와 추력 비가 유사하였고, 가장 우수한 성능의 노즐은 Model 3으로 확인되었다. Model 3은 노즐 목에서 마하수 값이 0.75로 Model 1과 2에 비해 높다. 이는 입구에서 가파른 곡률 변화를 보이는 곡선 방정식 SL 3 특징에 의한 노즐 수축 형상으로 제트가 가속되는 것으로 판단된다.

        
          
          

          Fig. 14 
				
          

          
            Distribution of velocity vector at x/L=0.05.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 15 
				
          

          
            S-shape mach number contour.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 16 
				
          

          
            S-shape static pressure contour. 
          
          

          

        

        
          Table 7. 
				
          

          
            S-shape nozzle performances. 
          
          

        

        
          
            	Model No.
            	W(kg/s)
            	η
            	f
          

          
            	Coaxial 
            	19.03
            	0.829
            	0.921
          

          
            	1
            	21.11
            	0.914
            	0.982
          

          
            	2
            	21.06
            	0.911
            	0.982
          

          
            	3
            	21.12
            	0.923
            	0.996
          

        

        

      

      
        4.2 Double S-형 배기구 특성 검토
        Double S-형 노즐의 특징은 2개의 곡선 방정식을 사용되며, 방정식의 특징에 따라 첫 번째 곡률과 두 번째 곡률이 구성되는 것이 특징이다. 이러한 특징에 의해 첫 번째 곡률 위치에서 원심력에 의해 노즐 유동은 상향하게 되고, 두 번째 곡률에서는 노즐 유동은 원심력에 의해 하향하게 되는 특징이 있다. Fig. 17은 노즐 마하수 분포도를 통해 각각의 중심선 방정식의 특징을 보여주고 있다. 완만한 곡률 특성을 가진 Model 4는 첫 번째 곡률에 의해 유동 충돌과 면적축소로 인해 가속이 이루어지는 것으로 확인된다. 출구로향할수록 가속되고 Fig. 10에 제시된 l3 의 시작 지점에서 유동의 충돌로 인해 최대속도가 발생하는 것을 확인할 수 있다. 노즐 Model 5는 첫 번째 곡률의 최대높이에서 완만한 곡선 특징으로 인해 최대높이까지 안정적인 속도 변화를 보인다. 첫 번째 곡률 이후부터는 출구방향으로 향할수록 급격한 속도변화가 발생되며, 곡선이 끝나는 구간에서 벽면 충돌로 인해 최대 속도가 발생하게 된다. Model 6은 첫 번째 곡률이 가장 급격한 변화가 있는 모델로 최대 높이에서 3개의 모델 중 가장 큰 속도가 발생한다. 최저 높이로 향할수록 속도 변화 폭이 작은 특징을 보인다. Fig. 18은 Double S-형 노즐 압력분포를 나타내었다. 가파른 곡률이 있는 노즐의 경우에는 벽면에서 배기가스가 충돌하면서 충돌 손실이 발생되는 것을 볼 수 있다. Double S-형 노즐의 경우 첫 번째 곡률과 두 번째 곡률에서 곡선 방정식에 의한 노즐 형상 특징에 따라서 압력의 값이 변화하는 것을 확인할 수 있다. 또한 노즐의 공통적인 성능 저하요소로는 이차 유동 손실(secondary flow loss)이 있는데 특히 이차 유동 은 곡률이 있는 구간에서 주로 발생하면서 압력이 손실된다[9]. Table 8은 유동 해석 결과로부터 얻은 Double S-형 노즐의 성능계수와 기본형 노즐을 성능계수를 정리하였다. Double S-형 노즐은 기본형 노즐에 비해 노즐 단열 효율 계수와 추력비가 모두 높은 것으로 확인되었다. S-형 노즐과 결과와 동일하게 곡률에 의한 유동 손실보다 길이가 지배적으로 작용하는 것을 확인하였다. Model 4와 Model 5는 유량과 노즐 단열 효율계수의 값이 동일한 값을 보였고, 추력 비는 Model 4가 0.983와 Model 5는 0.982로 동일 수준으로 나타났다. 그러나 Model 6은 Model 4와 Model 5에 비해 다소 성능이 떨어지는 것을 확인할 수 있다. 이는 Fig. 17에서 마하수 분포도에서 확인한 바와 같이 두 개 모델의 유동 특성과 다르게 Model 6은 첫 번째 곡률 이후 노즐 하단 벽면에 저속 영역이 발생되어 다른 두 모델에 비해 총 추력비와 노즐 단열 효율계수가 낮은 값을 얻었다. 이를 통해서 Double S-형 노즐의 곡선 방정식을 선정 시에 첫 번째 곡률에 해당하는 중심선 방정식은 곡률이 완만한 SL 4와 SL 5를 사용하는 것이 노즐 손실을 최소화 할 수 있을 것이라고 판단된다.

        
          
          

          Fig. 17 
				
          

          
            Double s-shape nozzle mach number contour.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 18 
				
          

          
            Double S-shape static pressure contour.
          
          

          

        

        
          Table 8. 
				
          

          
            Double s-shape nozzle performances.
          
          

        

        
          
            	Model No.
            	W(kg/s)
            	η
            	f
          

          
            	Coaxial
            	19.03
            	0.829
            	0.921
          

          
            	4
            	20.98
            	0.912
            	0.983
          

          
            	5
            	20.98
            	0.912
            	0.982
          

          
            	6
            	20.08
            	0.904
            	0.967
          

        

        

      

    

    

  
    
      5. 결 론
      본 연구에서는 S-형 노즐을 설계에 사용되는 중심선 방정식에 대한 추력 성능과 차폐비 영향성에 대해 분석하고자 하였다. 이를 위해 중심선 방정식 6개를 선정하여 S-형 노즐과 Double S-형 노즐을 설계하였으며, 노즐 차폐율과 추력 변화를 확인하였다. 본 연구 결과로 통해서 얻은 중심선 방정식의 특징을 활용한다면 S-형 노즐의 중심선 방정식에 대한 선정에 있어 도움이 될 것으로 보인다. 또한, 향후 S-형 노즐과 같이 사용되는 Lobed mixer에 대한 내부 유동 특성을 분석이 병행된다면 S-형 노즐 설계에 대해 기여할 수 있을 것으로 판단된다.

    

    

  
    
      Nomenclature
      
        
          	
          	
        

        
          	
            AR : 
          
          	
            Aspect ratio
          
        

        
          	
            As : 
          
          	
            Surface area
          
        

        
          	
            SL : 
          
          	
            Spline
          
        

        
          	
            Cp : 
          
          	
            Specific heat at constant pressure
          
        

        
          	
            α : 
          
          	
            Bypass ratio
          
        

        
          	
            η : 
          
          	
            Nozzle adiabatic efficiency
          
        

        
          	
            f : 
          
          	
            Gross thrust ratio
          
        

        
          	
            Ecl : 
          
          	
            Engine centerline
          
        

        
          	
            σ : 
          
          	
            Stenfan-boltzmann constant
          
        

        
          	
            F : 
          
          	
            Thrust
          
        

        
          	
            Fi : 
          
          	
            Ideal thrust
          
        

        
          	
            v : 
          
          	
            Velocity
          
        

        
          	
            vi : 
          
          	
            Ideal velocity
          
        

        
          	
            T : 
          
          	
            Absolute temperature
          
        

        
          	
            Tmi : 
          
          	
            Fully mixed temperature
          
        

        
          	
            P* : 
          
          	
            Nozzle inlet pressure
          
        

        
          	
            P : 
          
          	
            Nozzle exit pressure
          
        

        
          	
            Prad : 
          
          	
            Radiated power
          
        

        
          	
            W : 
          
          	
            Mass flow rate
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