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            Abstract
          
        

        
          본 연구에서는 스플릿라인 TVC를 적용한 핀틀 추력조절 노즐에 대한 유동해석을 수행하고 추력 성능을 예측하였다. 해석 결과로 도출된 추력계수를 시험결과와 비교하여 수치해석 결과를 검증하였으며, 동일한 수치해석 기법을 적용하여 주요 성능 변수인 운용고도, 핀틀 스트로크 위치, TVC 각도에 따른 1/10 크기의 노즐의 유동특성을 확인하였다. TVC 각도가 증가할수록 추력손실이 발생하였고, 핀틀 스트로크 위치에 따라 AF의 경향성이 달랐다. 해석결과를 기반으로 반응표면법을 적용하여 추력계수에 대한 관계식을 도출하였고, 해석 결과와 평균 1.2% 수준의 근소한 차이를 가지는 추력 성능 모델을 생성하였다.

        

        
          
            초록
          
        

        
          In this study, analysis of the flow characteristics of pintle-controlled nozzle with split-line TVC system and the thrust performance prediction was performed. The numerical computation was verified by comparing the thrust coefficient derived from the analysis results with the experimental data. By applying the same numerical analysis technique, the flow characteristics of nozzle were confirmed according to operating altitude, pintle stroke position and TVC angle with the 1/10 scale. As the TVC angle increased, thrust loss occurred and the tendency of AF was different depending on the position of the pintle stroke. Based on the analysis results, the relation of thrust coefficient was derived by applying the response surface methods. The thrust performance model with a slight difference of 1.2% on average from the analysis result was generated.

        

      

      
        Keywords: 
Thrust Vectoring Control, Pintle-Controllde Nozzle, Solid Rocket Motor, Response Surface Method, Cf
키워드: 추력방향제어, 핀틀 구동 노즐, 고체로켓모터, 반응표면법, 추력계수

      

    

    

  
    
      1. 서 론
      추력조절이 가능한 고체 로켓모터는 즉각적으로 발사가능하고, 액체 로켓엔진에 비해 비교적 구조가 간단하다는 고체 추진기관의 장점을 그대로 유지하는 동시에 미사일 운용능력을 기존보다 확대할 수 있다는 강점을 가진다. 국외에서는 1950년대부터 고체 추진로켓에 적용가능한 추력조절 기술에 대한 연구가 수행되었으며, 핀틀을 사용하여 노즐 목 면적을 조절하는 기술이 1980년대 본격적으로 연구되었다[1].

      노즐 목 면적 조절 범위와 추진제 압력지수가 클수록 추력 조절비를 늘릴 수 있으며, 급격한 핀틀 구동을 통해 연소실 내부 압력을 강하시킴으로써 추진제 소화를 가능하게한 실험적 연구가 수행되었다[2]. 또한, 핀틀 추력조절 추진기관에 추력방향제어 기술을 연동하여 방향 전환 조절능력을 향상시키는 연구를 수행한 바 있다[3].

      국내에서도 추력조절기술에 대한 연구가 활발히 수행되고 있다. 핀틀을 활용하여 정밀한 추력제어를 위한 단축, 다축 핀틀에 대한 성능 연구 및 핀틀과 노즐에 대한 연소실 압력 거동특성 연구 등이 수행되었다[4,5]. 또한 다양한 핀틀 형상에 대한 유동해석과 공압시험을 수행한 바 있다[6,7]. 미사일 운용능력 확대 및 고기동성 확보를 위해서는 추력조절과 추력방향 제어가 동반되어야 하며, 이에 관한 상호 영향성 분석이 요구된다.

      추력방향 제어 방식은 방향을 다각도로 바꿀 수 있는 로테이팅 방식과 힌지를 사용한 노즐 방식 또는 스플릿라인 노즐을 통한 충격파를 발생시키는 방식 등이 활용되고 있다. 본 연구에서는 핀틀을 사용하여 추력제어와 동시에 사용가능한 추력방향 제어 구동 방식으로 Fig. 1과 같은 초음속 스플릿라인 TVC 노즐을 채택하였다. 배기가스 유동을 꺾기 위해 노즐 확대부를 움직여 추력 방향전환을 수행하는 스플릿라인 추력방향제어 방식은 핀틀 위치에 따른 유동 흐름 변화에 대한 민감도, 추력방향전환, 중량 등의 관점에서 핀틀구동 노즐과 가장 잘 호환된다고 평가되고 있다[8]. 일반적인 스플릿라인 TVC 노즐의 경우 TVC 각도가 적을수록 TVC 효과가 증가하는 경향이 있으며, 이는 스플릿라인에서 꺾이면서 발생하는 하류의 성능손실이 각도가 커질수록 증가하는 것에 기인한다[9].

      
        
        

        Fig. 1 
				
        

        
          Schematic of supersonic split-line vectoring nozzle[9].
        
        

        

      

      핀틀을 통한 추력제어의 주요 원리는 Fig. 2와 같다. 핀틀은 노즐 목과 멀어지는 방향으로 이동할 경우 노즐 목 면적은 증가하고 연소실 내부의 압력이 줄어들게 된다. 이에 따라 추진제 연소속도가 감소하며, 노즐로 빠져나가는 유량이 적어져 추력이 감소한다. 반대로 핀틀 목면적을 작게 만들 경우 연소실 내부 압력이 증가하여 유량이 많아져 추력이 증가된다. 핀틀 노즐은 특히 핀틀 경사면의 형상에 따라 핀틀의 끝단 충격파의 발생위치가 달라지며 이로 인하여 핀틀 형상에 따라 유동박리 발생 위치와 크기에 큰 차이가 난다는 특징이 있다[10].

      
        
        

        Fig. 2 
				
        

        
          Fundamentals of pintle-controlled nozzle.
        
        

        

      

      본 논문에서는 추력방향제어에 있어서 핀틀 스트로크의 위치와 TVC의 각도, 작동압력에 따른 노즐의 유동을 수치해석을 통해 분석하였으며, 각 변수에 의한 추력계수를 반응표면법을 도입하여 성능예측 모델을 생성하였다. 고체로켓 추진기관에서 본 논문에 사용된 핀틀과 스플릿라인 TVC 기술로 추력크기와 방향제어를 동시에 적용한 사례는 국내에서는 전무하며, 국외에서도 실험수행에 관한 내용만 기술되고 있다[2,3]. 또한 국외 실험 논문을 통해서는 핀틀 구동과 TVC 유동 관계의 특성을 확인하기는 한계가 있었으며, 본 논문을 통해 유동 특성을 파악하고자 하였다.

    

    

  
    
      2. 수치해석 기법과 검증
      
        2.1 수치해석 모델 선정
        수치해석 모델은 D. C. Sayles의 논문에 기술된 운용고도조건에서의 핀틀구동 및 소화시험을 수행한 모델로 선정하였다[3]. Fig. 3은 모델의 개략도와 크기를 보여준다. 노즐목 전단에 위치한 핀틀을 통해 추력 크기를 조절하고 노즐 확대부에 위치한 스플릿라인 TVC로 추력방향 조절이 가능하다. 해당모델의 형상정보, 고도시험 데이터, 핀틀 위치에 따른 목면적 정보를 사용하여 시험데이터와 해석을 비교하여 검증하도록 하였다. Full Scale의 노즐 내부해석과 10% 크기의 노즐 내외부 해석을 수행하였으며, 고도, 핀틀 위치, 스플릿라인 TVC 각도에 따른 유동조건을 비교하도록 하였다.

        
          
          

          Fig. 3 
				
          

          
            Schematic of pintle-controlled nozzle and supersonic splitline thrust vector for validation[3].
          
          

          

        

        핀틀 스트로크 위치정보를 얻기 위하여 스트로크 위치 대비 기하학적 노즐 목 면적을 D. C. Sayles 논문에서 제시된 면적과 대비하여 역계산하는 방법으로 확인하였다. Fig. 4는 논문에서 제시된 스트로크 위치별 기하학적 노즐 목 면적 및 공력학적 노즐 목 면적과, 기하학적 노즐 목 면적과 맞도록 핀틀 위치를 설정하고 역 계산한 노즐 목 면적의 값이 제시되어 있다.

        
          
          

          Fig. 4 
				
          

          
            Re-calculation of nozzle throat area versus pintle position with D. C. sayles feature.
          
          

          

        

        역 계산한 노즐 목 면적의 경우 핀틀 스트로크 위치 2.12 inch 부근에서 수렴되어 더 증가하지 않는데, 이는 스트로크의 위치가 줄어들면서 노즐 목 면적이 커지다가 이후에는 일반적인 추진기관의 노즐목 위치에서 목 면적이 생성되기 때문이다. 이를 검증하기 위하여 Eq. 1과 같이 내부 연소압을 역계산하였으며 이를 사용하여 유동해석을 수행하였다. 연소면적은 최대인장(최소 노즐목면적) 시험 데이터에서 역계산하여 획득하였고, 최소추력(최대 노즐목면적)을 내는 핀틀 스트로크 2.12 inch와 0 inch 지점의 유동해석을 수행하였다.
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        2.2 수치해석 검증
        
          2.2.1 해석조건
          수치해석에는 범용 프로그램인 ANSYS FLUENT를 사용하였다. Fig. 3의 도면 정보를 사용하여 3차원 형상정보를 생성하였으며, 비정렬 격자로 구성하였다. 핀틀 스트로크 위치는 8.35 inch(최대 인장상태)와 5 inch, 2.12 inch, 0 inch로 총 4가지 조건에서 노즐 내부 유동해석을 수행하였다.

          Fig. 5와 같이 작동압력을 Pressure inlet 조건으로 입력하였으며, 노즐 출구를 Pressure outlet 조건으로 설정하였다. 핀틀 노즐의 형상으로 인해 유동박리특성을 동반한 복잡한 난류 유동의 특성이 발생하며 이를 고려하기 위하여 SST k-omega 모델을 사용하였다. Flux type은 AUSM 기법을 사용하였으며, 공간차분법은 upwind scheme을 적용하였다. 유동해석 조건은 Density-Based typed이며, 70년대 사용하던 HTPB계열의 추진제 물성을 가정하였다. 입력변수 조건은 Table 1과 같다.

          
            
            

            Fig. 5 
				
            

            
              Grid system used in a numerical validation analysis.
            
            

            

          

          
            Table 1. 
				
            

            
              Test condition for validation.
            
            

          

          
            
              
                	
                	Variables
              

            
            
              	Material
              	Gas
            

            
              	Stroke Position [inch]
              	0
              	2.12
              	5
              	8.35
            

            
              	Pressure Inlet [psia]
              	54
              	78
              	224
            

            
              	Pressure Outlet [psia]
              	0.47
            

            
              	Temperature [K]
              	3,477.44
            

          

          

        

        
          2.2.2 해석검증 결과
          핀틀 스트로크 위치에 따른 노즐 목 형성 위치를 검증하기 위하여 스트로크 위치별 마하 1이 되는 지점을 Fig. 6에 나타내었다. 스트로크 위치가 0 inch와 2.12 inch 일 때, 모두 일반적인 추진기관의 노즐 목 위치에서 마하 1이 형성되는 것을 확인할 수 있다. 이는 핀틀 스트로크가 최대인장에서 최소 지점으로 움직이면서 노즐 목 면적을 증가시키는데, 2.12 inch 위치에서부터는 목 면적의 크기가 핀틀 경사면에서 생기는 면적보다 노즐 자체의 목면적이 작아지기 때문이다. 스트로크 위치 5 inch와 8.35 inch 모두 기하학적으로 계산한 노즐 목의 위치가 마하 1의 위치와 근접함을 확인하였다.
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            Fig. 6 
				
            

            
              Contours of mach number of validation.
            
            

            

          

          D. C. Sayles의 고도시험으로부터 핀틀 스트로크 위치 8.35 inch(최대인장)와 5 inch 조건의 데이터를 획득하였으며, 유동해석 결과로 추력계수를 계산하여 비교한 결과를 Table 2에 제시하였다. 추력계수는 Eq. 2로부터 도출할 수 있다. 추력은 노즐 출구에서의 평균 속도와 질량유량 그리고 압력을 사용하여 계산하였다. 계산식은 Eq. 3과 같으며 모멘텀 항과 압력에 대한 항으로 나눠진다. 시험데이터는 핀틀 구동에 따라서 노즐목면적과 연소실 압력이 위상차를 가지고 있기에 정상상태를 가정한 현 해석과는 다소 차이를 보일 수 있으며 추진제 물성 또한 가정된 값이지만 해석 결과 추력계수가 오차 1% 내로 유사하게 계산되었음을 확인하였다.

          
            Table 2. 
				
            

            
              Test result for validation.
            
            

          

          
            
              
                	Stroke position 
(in)
                	Experiment
[D. C. Sayles]
                	Numerical
[Full Scale]
                	Numerical
[1/10 Scale]
              

            
            
              	8.35 
(Full extended)
              	1.6447
              	1.6559
(0.7%)
              	1.6403
(0.3%)
            

            
              	5
              	1.6403
              	1.6385
(0.1%)
              	1.6417
(0.1%)
            

          

          

        

      

    

    

  
    
      3. 결과 및 논의
      핀틀구동과 추력방향제어를 동시에 수행할 수 있는 추진기관의 성능을 분석하기 위하여 운용고도, 핀틀 스트로크 위치, TVC 각도에 따른 유동 특성을 확인하고자 하였다. 수치해석을 통해 각 변수에 대한 추력계수 및 추력편향각도 값을 획득하고, 회귀함수를 통해 각 변수에 따른 추력 성능에 대한 영향성을 파악하고자 한다.

      
        3.1 수치해석
        
          3.1.1 성능 주요인자
          스플릿라인 TVC 노즐을 적용한 핀틀 추진기관의 유동특성을 분석하기 위해 Table 3과 같이 주요성능인자와 그 값을 설정하였다. 추진기관의 운용고도(0, 5, 10, 15, 20 km), 핀틀 스트로크 위치(8.35, 5 inch) 및 추력방향제어 각도(0, 5, 10, 15°)를 주요 성능 인자로 선정하였다.

          
            Table 3. 
				
            

            
              Main parameter of performance.
            
            

          

          
            
              
                	Variables
                	Min.
                	Max.
                	Number of
Levels
              

            
            
              	Altitude [km]
              	0
              	20
              	5
            

            
              	Pintle Stroke position [in]
              	5
              	8.5
              	2
            

            
              	TVC Angle [°]
              	0
              	15
              	4
            

          

          

          주요인자는 3가지로 추후 회귀함수를 획득하기 위하여 총 40가지 해석을 수행하였다. 고도에 따라 외기 압력조건이 달라지며, 핀틀 스트로크 위치에 따라 연소실 내부 압력 조건이 바뀐다. 또한, 추력방향제어 각도는 스플릿라인 TVC 형상을 개략적으로 모사하여 적용하였다.

        

        
          3.1.2 해석조건 및 검증
          노즐 출구면 경계조건에 대한 영향성을 최소화하기 위하여 노즐후류 영역을 계산하였으며, 해석시간을 줄이기 위하여 10% 크기의 해석을 수행하였다. 노즐 후류에 출구반경 R을 기준으로 길이 45R x 반경 15R의 원통형 도메인을 설정하였으며, 경계조건을 입력하였다. 격자는 Fig. 7과 같이 구성하였으며, 격자수는 약 65만개이다. 해석 유체는 검증 시 사용한 가스물성치를 사용하였다.

          
            
            

            Fig. 7 
				
            

            
              Grid system used in a numerical analysis for pintle nozzle with splitline TVC.
            
            

            

          

          1/10 Scale 해석에 대한 검증은 Full-Scale 해석과 동일한 조건에서 검증을 수행하였다. Scale에 따른 추력계수 편차는 1% 내외이며, 모두 시험과 유사한 결과를 보였다[Table 2]. 이 방식을 통해 스플릿라인 TVC가 적용된 핀틀 추진기관의 유동 특성을 분석하였다.

        

        
          3.1.3 해석결과
          Fig. 8은 고도 20 km에서 핀틀 스트로크 위치 및 스플릿라인 TVC 각도에 따른 유동구조를 나타낸 것이다. Contour는 밀도구배를 나타내며 붉은색 line은 노즐 마하수가 1이 되는 지점을 표시한 것이다. 핀틀 위치에 따라서 노즐 목의 위치와 면적이 다른 것을 확인할 수 있는데 이는 핀틀 위치에 따라 연소실 압력이 달라져 노즐 출구에서 속도분포와 유량이 바뀌어 추력의 모멘텀 항에 영향을 주기 때문이다.

          
            
            

            Fig. 8 
				
            

            
              Contours of the density gradient for the nozzle according to the TVC angle and pintle stroke position at 20 km of altitude.
            
            

            

          

          Fig. 9와 같이 핀틀이 최대 인장상태(8.35 inch)일 때, 연소실 압력이 높고 노즐 팽창비(노즐출구면적/노즐목면적)가 커지기 때문에 저압구간의 핀틀 위치(5 inch)에 있을 때보다 추력계수가 높은 것을 확인할 수 있다. 추력계수는 Eq. 4와 같이 x방향과 y방향의 추력합으로 계산하였다.

          
            
            

            Fig. 9 
				
            

            
              Thrust coefficient according to pintle stroke position and TVC angle at 20 km of altitude.
            
            

            

          

          TVC 각도 5° 간에 따라 약 0.5∼1.3%의 손실이 발생하였으며, 특히 최대인장 스트로크 위치(8.35 inch)에서는 10°에서 15°로 꺾어질 때, 5 inch 스트로크 위치에서는 5°에서 10°로 넘어갈 때 손실이 1.2% 이상 발생하였다. 즉, 핀틀 스트로크의 위치가 최대인장 위치(8.35 inch)에서 5 inch 위치보다 TVC 각도를 더 크게 틀어도 추력손실 폭이 적은 것으로 보인다. 하지만 각 핀틀 위치에서 0°에서 최대 추력편향 각도(15°)만큼 각도를 틀 때 최대인장 스트로크 위치에서의 추력 손실이 약 2.85%로 5 inch 위치에서 2.34%보다 0.5%가량 컸다. 즉, 압력이 높을 때 일정한 각도까지는 연소실 내부 압력이 높을 때가 TVC 각도 제어에 있어 유리하지만, 그 이상의 각도 편향에서는 압력이 높을수록 손실 총량이 커진다는 것을 확인하였다.
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          Fig. 10은 핀틀 스트로크 위치에 따른 목표추력각 대비 계산된 추력편향각의 비(AF)를 나타내고 있다. 추력편향각은 Eq. 5를 통해 구할 수 있으며, AF는 Eq. 6으로 구할 수 있다. 추력편향각에 사용된 축 방향 속도는 노즐 출구면에서의 평균 속도값이다. 모든 구간에서 목표추력각 대비 40% 이상의 추력편향각이 발생하였으며, 이는 스플릿라인 TVC 시스템이 노즐이 꺾인 윗 구간에서는 팽창파가 생기고 스플릿라인이 있는 아랫 구간에서 충격파가 발생하여 두 가지 현상의 결과로 유동이 목표한 각도보다 크게 꺾임으로서 발생하는 현상이다. 일반적으로 스플릿라인 노즐의 AF 값은 1.25 – 1.7 수준이며[9], 본 연구에서 계산된 AF 값이 타당한 수준임을 확인하였다.

          
            
            

            Fig. 10 
				
            

            
              Amplification factor according to TVC angle with pintle stroke position.
            
            

            

          

          최대인장 스트로크 위치에서는 각도가 높아질수록 AF 값은 증가하였으나, 5 inch 위치에서는 반대로 낮아지는 것을 확인할 수 있다. 이는 Fig. 8에서 볼 수 있듯이 최대인장 스트로크 위치에서는 연소실 내부 압력이 높아 스플릿라인 전단에서 박리가 발생하지 않고, 의도한 위치에서 충격파를 발생시켜 박리된 유동의 간섭없이 각도를 편향시킬 수 있기 때문으로 보인다. 또한 핀틀 구조물에 의해 발생된 핀틀 뒷단의 유동박리가 이 충격파의 방향에 크게 영향을 주지 않고 있음을 확인할 수 있다.

          하지만 스트로크 5 inch 위치에서는 TVC 각도 10˚, 15˚ 만큼 꺾일 때, 노즐이 꺾인 지점의 후단에서 박리가 발생하여 스플릿라인 전단에서 충격파가 발생하는 것을 확인할 수 있다. 또한 이 충격파가 핀틀 후단 유동에 영향을 받아 충격파가 반대방향으로 꺾이는 것을 확인할 수 있다. 즉, 5 inch 스트로크 위치에서는 의도된 위치에서 충격파가 발생하지 않고, 핀틀에 의한 후류유동과 만나 유동이 반대로 꺾이는 현상이 발생하여 AF 값이 낮아진 것으로 판단된다.

          Fig. 11은 핀틀 스트로크 최대인장 위치(8.35 inch)에서 고도별 TVC 각도에 따른 마하수 Contour를 나타내고 있다. TVC 각도가 5°일 경우에는 Sea Level 대기조건에서만 노즐내부 유동에서 박리가 발생하지만, 각도 10°에서는 고도 5 km, 15°에서는 고도 10 km에서도 내부박리가 발생하는 것을 확인할 수 있다.

          
            
            

            Fig. 11 
				
            

            
              Contours of the mach number for the nozzle flow according to the altitude and TVC angle at full extended pintle stroke position(8.35 inch).
            
            

            

          

          현재 적용된 추진기관 노즐이 고고도 노즐로 대기조건에서는 압력비가 부족하여 유동 박리가 발생할 수 있지만, 고도가 높아지면 자연스럽게 압력비가 회복된다. 그러나 스플릿라인 TVC에 의해 각도가 발생하면서 각도가 꺾어지는 방향으로 팽창비가 커지면서 박리가 발생된 것으로 보인다.

          Fig. 12는 핀틀 스트로크 최대인장 위치에서 고도별 TVC 각도 조건에 따른 추력계수 그래프이다. 고도가 낮아질수록 추력계수가 낮아지며 특히 고도 5 km에서 TVC 각도 10°, 15° 조건과 고도 0 km에서 TVC 각도 5°, 10°, 15° 조건이 TVC 0°의 추력계수 경향성에서 벗어나 훨씬 못미치는 것을 확인할 수 있는데 이는 Fig. 11에 나타나는 내부유동 박리 영향성 때문으로 보인다.

          
            
            

            Fig. 12 
				
            

            
              Thrust coefficient according to npr(altitude) with TVC angle.
            
            

            

          

        

      

      
        3.2 회귀분석 수행
        
          3.2.1 반응표면 추정
          반응표면법(Response Surface Method)을 통해 유동해석 결과를 각 주요성능인자들에 대한 관계식으로 만들도록 하였다. 반응면을 구성하기 위해서 세가지 주요인자인 운용고도, 스트로크 위치, TVC 각도를 정해진 실험점을 대상으로 유동해석을 수행하여 그 특성을 확인하였다. 근사 반응함수를 생성함으로써 주요 인자들과 추력계수와의 관계를 정의하고, 다른 조건의 성능을 확인할 수 있도록 하였다. 반응함수는 이차 다항식모델을 사용하도록 하였으며 회귀 변수는 다음과 같이 정의하였다.
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          설계변수들의 선형항 x1,x2,x3, 제곱항 x12,x22,x32, 그리고 상호 작용 항 x1x2,x2x3,x3x1 등 모두 9개의 변수로 이루어진 방정식을 생성하도록 하였다. 목적함수는 아래와 같이 추력계수에 대한 값으로 정의하였다. 결과적으로 추정된 반응표면은 다음과 같다.
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          Fig. 13에 세 가지 주요 인자의 모든 작용항에 대해서 Eq. 8이 나타내는 반응표면을 보여주고 있다. 각각의 그래프에서 (1) TVC 10°, (2) a. 핀틀 스트로크 위치 8.35 inch, b. 핀틀 스트로크 위치 5 inch, (3) 고도 10 km로 고정된 상태이다. (1)의 그래프에서 볼 수 있듯이 고도에 따른 추력계수 값이 가장 급격하게 변하는 것을 볼 수 있으며, (2)의 핀틀 스트로크 5 inch 일 때가 8.35 inch 일 때보다 고도에 따른 영향이 큰 것을 확인할 수 있다. 또한 TVC 각도에 따라 최대인장 스트로크 위치에서의 각도에 따른 추력계수가 5 inch 위치에서보다는 영향을 더 크게 받고 있음을 알 수 있다. (3) 그래프로부터 핀틀 스트로크 위치에 따른 추력계수의 크기 변화 영향성은 크지 않지만, 최대인장 스트로크에서 더 큰 추력계수를 가지는 것을 확인할 수 있다. 스트로크 위치에 대해서는 검증된 두 조건(8.35, 5 inch)에 대해서만 해석이 수행되었기 때문에 핀틀 위치에 따른 내부 압력 데이터를 분석하여 추가적인 해석이 필요할 것으로 판단된다.

          
            
            

            Fig. 13 
				
            

            
              The response surface of Cf according to (1) pintle stroke position with altitude (2) altitude with TVC angle (3) TVC angle with pintle stroke position.
            
            

            

          

        

        
          3.2.2 결과 검증
          Fig. 14는 Eq. 7에 의한 반응표면 모델에서 얻어진 추력계수 값과 해석을 통해 얻은 값의 상대적인 차이를 보여준다. 수치해석 결과와 반응표면 모델 결과의 편차는 약 0.09%로 두 결과가 잘 일치함을 확인할 수 있다.

          
            
            

            Fig. 14 
				
            

            
              Comparison of the thrust coefficient using RS with that using analysis.
            
            

            

          

          반응표면에 사용된 수치해석 결과 외에 임의 조건의 수치해석을 통해 반응표면 모델과 비교하여 검증하도록 하였다. Fig. 15과 같이 반응표면에 사용한 모델과 다른 임의의 해석조건들을 표시하였다. 검증에 사용된 모델은 총 네 가지로 그 결과를 Table 4에 나타내었다. 평균 1.19%의 오차율을 가지고 있으며 최대 2.28%로 반응표면 모델의 신뢰성이 있음을 확인할 수 있었다.

          
            
            

            Fig. 15 
				
            

            
              The analysis point of the RS model and arbitrary model for validation.
            
            

            

          

          
            Table 4. 
				
            

            
              The result of Cf according to RS model and arbitrary model for validation.
            
            

          

          
            
              
                	
                	Alt.
[km]
                	Str.
[in]
                	TVC
[°]
                	RS Cf
                	Anal. Cf
                	Error
[%]
              

            
            
              	Case1
              	18
              	5
              	3
              	1.586
              	1.584
              	0.16
            

            
              	Case2
              	13
              	5
              	7.5
              	1.437
              	1.455
              	1.23
            

            
              	Case3
              	7
              	8.35
              	6
              	1.346
              	1.377
              	2.28
            

            
              	Case4
              	16
              	8.35
              	12.5
              	1.550
              	1.567
              	1.09
            

          

          

        

      

    

    

  
    
      4. 결 론
      본 논문에서는 핀틀 추력조절 노즐과 스플릿라인 TVC 시스템을 적용한 추진기관의 성능을 분석하고 성능예측 모델을 생성하였다. 이를 위해 실제 시험데이터와 해석을 통해 계산된 추력계수를 비교하여 검증하였으며, 이후 수치해석을 통해 운용고도, 핀틀 스트로크 위치, TVC 각도에 따른 추력계수 및 추력방향제어 효율 값을 획득하였다. 추력방향 각도가 5°씩 커질수록 0.5∼1.3%의 손실이 발생하였고, 최대인장 스트로크 위치에서는 각도 증가에 따라 AF의 경향이 높아졌지만 5 inch 위치에서는 반대로 낮아짐을 확인하였다. 그리고 저고도로 갈수록 TVC 각도가 커지게 되는 경우, 팽창에 필요한 압력비가 부족하여 쉽게 박리가 되는 것을 확인할 수 있었다. 수치해석 유동특성 결과를 사용하여 근사 반응함수를 생성하였으며, 주요 인자들과 추력계수와의 관계를 정의하여 반응표면을 생성하였다. 모델에 사용된 해석 결과와의 편차는 약 0.09%이며, 임의의 해석 조건과의 편차는 평균 1.19%로 반응표면 모델에 대한 신뢰성을 확인하였다. 본 연구결과로 핀틀을 통한 추력조절과 동시에 스플릿라인 TVC 기능을 가진 추진기관 노즐에 대한 성능 특성을 분석하고, 추력예측 모델을 생성하였으며, 이후 연구단계인 형상설계 및 성능모델에 적용가능한 방법론을 정립하였다.

    

    

  
    
      Nomenclature
      
        
          	
          	
        

        
          	
            Ab : 
          
          	
            Burning area
          
        

        
          	
            Ae : 
          
          	
            Nozzle exit area
          
        

        
          	
            At : 
          
          	
            Nozzle throat area
          
        

        
          	
            AF : 
          
          	
            Amplification factor
          
        

        
          	
            a : 
          
          	
            Burning rate constant
          
        

        
          	
            CD : 
          
          	
            Discharge coefficient
          
        

        
          	
            CF : 
          
          	
            Thrust coefficient
          
        

        
          	
            F : 
          
          	
            Thrust
          
        

        
          	
            m˙ : 
          
          	
            Mass flow rate
          
        

        
          	
            n : 
          
          	
            Burning rate
          
        

        
          	
            NPR : 
          
          	
            Nozzle pressure ratio
          
        

        
          	
            Pa : 
          
          	
            Ambient pressure
          
        

        
          	
            Pc : 
          
          	
            Chamber pressure
          
        

        
          	
            RS : 
          
          	
            Response surface model
          
        

        
          	
            TVC : 
          
          	
            Thrust vectoring control
          
        

        
          	
            Ve : 
          
          	
            Exit velocity
          
        

        
          	
            Ve,x : 
          
          	
            Exit velocity of x direction
          
        

        
          	
            Ve,y : 
          
          	
            Exit velocity of y direction
          
        

        
          	
            ηD : 
          
          	
            Discharge correction factor
          
        

        
          	
            ηrb : 
          
          	
            Burning rate correction factor
          
        

        
          	
            δresult : 
          
          	
            Angle of thrust result
          
        

        
          	
            δobject : 
          
          	
            Angle of Mechanical object
          
        

        
          	
            ρp : 
          
          	
            Propellant density
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