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ABSTRACT

To study the plume effects in the vacuum area, the Direct Simulation Monte 

Carlo(DSMC) method is usually adopted because the plume field usually contains the 

entire range of flow regime from the near-continuum in the vicinity of nozzle exit 

through transitional state to free molecular at far field region from the nozzle. The 

objective of this study is to investigate the behaviors of a small monopropellant 

thruster plume in the vacuum area numerically using DSMC method. To deduce 

accurate results efficiently, the preconditioned scheme is introduced to calculate 

continuum flow fields inside thruster to predict nozzle exit properties used for inlet 

conditions of DSMC method. By combining these two methods, the vacuum flow 

characteristics of plume such as strong nonequilibrium near nozzle exit, large back 

flow area, etc, can be investigated.

   록

일반 으로 노즐 출구 부근에서 연속체 상태로 방출된 추력기 룸 유동은 노즐출구

에서 멀어질수록 천이 역을 거쳐 자유분자 역에 도달하기 때문에 진공 역에서의 추

력기 룸 향을 연구하기 해서는 범 한 유동 역의 모델링이 가능한 직 모사법

(DSMC)이 주로 사용된다. 본 논문에서는 진공 역에서 소형 단일추진제 추력기의 룸 

거동을 직 모사법을 이용해 수치 으로 측하는 것이 목 이다. 정확한 결과를 효율

으로 유추하기 해 조건화 기법을 노즐 내부 연속체 역의 해석에 도입하 으며, 이

로부터 얻은 노즐 출구의 물성치 결과들을 직 모사법의 유입조건으로 용하 다. 이

게 두 기법을 결합하여 사용한 결과, 노즐 출구 부근에서 발생되는 강한 비평형성  넓

은 후방유동 역 등과 같이 진공 역에서 룸이 가지는 고유의 특성들을 확인할 수 있

었다.
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Ⅰ. 서  론

일반 으로 인공 성의 자세  궤도조정은 소

형추진기 인 추력기를 사용해 진공의 우주공간으
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로 룸 개스를 방출함으로써 제어할 수 있다. 하

지만, 인공 성의 임무환경은 진공의 진공 역

(vacuum area)이기 때문에 기환경과 달리 룸

입자들은 과도한 팽창에 의해 우주공간으로 확산

되면서 성체에 충돌하게 된다. 그 결과, 교란 힘

/토크(disturbance force/torque)  열  하

(thermal load) 뿐만 아니라 학장비 표면의 오

염(contamination) 등과 같은 향을 성체에 끼

칠 수 있다. 이러한 문제 들은 결국 성체의 기

능과 수명을 단축시킬 수 있는 요인으로 작용할 

수 있으므로 성체 설계단계에서부터 룸의 거

동을 정확히 측하는 연구는 매우 요하다고 할 

수 있다[1]. 이를 해 지상에서 성체 부품과 

룸 거동간의 상호작용에 한 다양한 연구가 수행

되고 있으며, 그  실험 인 방법을 통해 측하

는 방법은 실제 우주환경에서의 작동조건을 모사

하기 해 고진공 환경과 설비를 지속 으로 유지

하는 것이 용이하지 않을 뿐만 아니라 큰 비용이 

소요되므로 아주 제한 인 조건에 해서만 수행

되고 있다. 따라서 최근에는 발달하는컴퓨터 기술

을 기반으로 수치  기법을 통해 추력기 룸의 

거동과 특징을 측하는 것이 보편 이다. 모사하

기 해 고진공 환경과 설비를 지(near- 

continuum) 으로 유지하는 것이 용이하지 않을 

뿐만 아니라 큰 비용이 소요되(transition area)므

로 아주 제한 인 조(free molecular flow area)건

에 해서만 수행되고 있다. 따라서 최근에는 발

달을 연구하기 해서는 연속체 역을 기반으로 

정립된 기존의 Navier-Stokes 방정식 신 기체운

동이론에 근거한 직 모사법(Direct Simulation 

Monte Carlo Method; DSMC)이 주로 사용된다

[2]. 직 모사법은 이론 으로 연속체 역, 천이

역, 자유분자 역과 같은 범 한 유동 역에 

해 모델링이 가능하다는 장 이 있기 때문에, 

재 우주비행체의 지구 기권 재진입과 같은 항

공우주 분야뿐만 아니라 MEMS와 같은 소형 

시스템 등과 같은 다양한 분야의 실용 인 문제를 

해결하는 데 이용되고 있다[3,4]. 추력기 룸과 

련한 연구를 살펴보면 직 모사법으로부터 얻은 

결과를 실험 데이터와 비교함으로써 룸의 원천

 특징에 해 분석하 으며[5,6], 최근에는 실제

와 유사한 조건에서 룸의 상호작용에 한 연구

가 수행되기도 하 다[7].

본 논문에서는 궤도 성체에 일반 으로 사

용되는 소형 단일추진제 추력기의 룸 거동을 진

공 역 조건하에서 직 모사법을 이용해 수치 으

로 측하는 것이 목 이다. 특히 추력기 내부 노

즐 벽 부근의 경계층은 노즐 출구 부근에서 갑작

스런 후방유동(backflow)을 발생시키기 때문에 추

력기 내부 경계층의 향을 반 하는 것이 매우 

요하다고 할 수 있다. 이와 같이 추력기 룸의 

거동을 정확하게 측하기 해서는 룸의 근원

인 추력기 내부 연속체 역에 한 정확한 연구

가 필수 으로 선행되어야 한다. 이를 해 본 연

구에서는 연소실의 아음속과 노즐의 음속 역

이 공존하는 추력기 내부 연속체 역을 효율 으

로 동시에 측하기 해 조건화 기법

(preconditioned scheme)을 도입한 연속체 방정식

을 이용해 노즐 내부 연속체 역을 해석하 으

며, 이로부터 얻은 노즐 출구의 물성치 결과들(속

도, 온도, 도 등)을 직 모사법의 유입조건으로 

용함으로써 진공 역에서의 추력기 룸 거동을 

측하 다. 이 게 서로 다른 두 수치기법을 복

합 으로 결합함으로써 노즐 출구 부근에서 발생

되는 강한 비평형성  넓은 후방유동 역 등과 

같은 진공 역에서 룸이 가지는 고유의 특성들

을 효율 으로 측할 수 있었다.

Ⅱ. 유동해석 기법

2.1 조건화 기법

일반 으로 압축성 유동해석을 한 가장 

합한 수치기법은 도를 기반으로 한 시간 진 

기법(time marching procedure)으로 알려져 있다

[8]. 시간 진기법은 큰 마하(Ma)수를 가지는 고

속의 압축성 유동문제에 해서는 매우 좋은 수

렴성을 보여주고 있으나 속, 비압축성 유동과 

같이 도가 일정한 경우에는 도를 시간에 

해 미분하게 되면 연속방정식이 사라지게 되며, 

그 결과 특이성(singularity)을 발생시키기 때문에 

해의 수렴성이 하되는 단 이 있다. 이러한 문

제를 해결하기 해 가상 시간 항을 도입해 음

속도를 입자속도와 같은 차수로 변경하여 속유

동의 수렴특성을 개선시킴으로써 아음속  음

속 역을 동시에 고려할 수 있는 조건화 기법

이 개발되었으며, 재 다양한 유동해석에 사용

되고 있다[9-11]. 

조건화 기법에 한 자세한 설명을 해 식

(1)과 같이 도를 기반으로 한 2차원 축 칭 압

축성 Navier-Stokes 방정식을 제시하 다. 여기서 

Q는 원시변수(primitive variable) 벡터, E와 F는 

비 성 유속벡터, Ev와 Fv는 성 유속벡터이며, 

H는 축 칭 좌표계를 사용하는 경우에 나타나는 

생성항 벡터이다. 높은 Ma수를 가지는 고속의 

압축성 유동에 식(1)을 용할 경우에는 행렬계
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산으로부터 얻은 고유치 값들이 서로 비슷한 크

기를 가지기 때문에 한 해를 비교  빠르게 

얻을 수 있으나, 경계층 내부와 같이 국부 으로 

속의 비압축성 유동 역에 해서는 도가 일

정하기 때문에 시간에 해 도를 미분하게 되

면 연속방정식이 사라지게 된다. 따라서 낮은 

Ma수의 문제에서는 고유치 값들 간에 큰 차이가 

생기게 되고, 이로 인해 경직성(stiffness)이 발생

하게 되므로, 최종 으로 해의 수렴성이 심각하

게 하되는 결과를 가져오게 된다. 이를 방지하

기 해 조건화 기법은 식(1)의 원시변수 벡터

의 시간 미분항에 인공 인 압축성을 나타내는 

조건화 행렬을 곱함으로써 고유치 값들의 크기

를 서로 비슷하게 조 할 수 있도록 하 고, 이

를 통해 최종 으로 속의 비압축성 유동문제에

서도 해의 수렴성을 향상할 수 있도록 한 기법이

다. 
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본 연구에서 추력기 내부 연속체 역 해석을 

해 조건화 행렬을 용한 지배방정식을 식

(2)에 제시하 으며, 이 조건화된 방정식은 연

속방정식에서 시간에 한 도항이 압력항으로 

바 어서 비압축성의 경우에도 특이성 없이 계산

이 원활하게 진행되며, 압축성 역에서는 다시 

도항으로 바 어서 일반 인 압축성 방정식을 

계산할 수가 있게 된다. 이때, 식(2)에서 는 

조건화 행렬을, 는 인공 으로 정의된 조건

화 계수를 나타내며, 는 인공음속(artificial 

speed of sound)로서 모든 유동 역에서 고유치

를 재조정하기 한 라미터이다. 
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합기체의 성계수는 Wilke의 혼합법칙에 따라 

식(6)과 같이 구하 다[12]. 한, 추력기 내부 유
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탈피는 온도에 한 다항식으로 표 되는 실험치

를 사용하 다[13].
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Fig. 1. Finite Volume Grid System
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한편, 식(2)에 제시된 체 행렬에 해 역행렬

을 한꺼번에 계산하여 해를 구할 경우 행과 열의 

개수가 늘어나기 때문에 그 과정이 복잡해지며, 

계산시간이 크게 소요되므로, 본 연구에서는 식

(2)의 행렬벡터를 유동장과 연소장, 난류장의 세 

부분으로 분리한 후, 암시 (semi-implicit) 방

식을 이용해 각 행렬을 계산함으로써 해를 좀 더 

효율 으로 빠르게 얻을 수 있도록 하 다. 식(2)

의 해를 수치 으로 구하기 해 유한 체 법

(finite volume method)을 이용하여 그림 1의 격

자 에 해 식(9)와 같이 분한 후, 최종 으로 

식(10)의 수  식으로 이산화하 다. 이때, 

A~E는 각각 유속 jacobian을, R은 잔여항

(residual term)을 의미한다.

( ) ( )v v v
l l

Qd Edr Fdz E dr Fdz Hd
t Ω Ω

∂Γ Ω+ − = − + Ω
∂ ∫ ∫ ∫ ∫ (9)

J,I1J,I,V1J,I,VJ,1I,VJ,I,VJ,1I,V REQDQCQBQAQ =++++ −−+− (10)

20 
{ } Hdz)FF(dr)EE(1R

faces
vvJ,I −−−−= ∑Ω

2.2 직 모사법

1960년 에 Bird에 의해 개발된 직 모사법

(DSMC)은 비선형 볼츠만 방정식을 실질 으로 

풀 수 있는 방법 의 하나로 알려져 있다[2]. 직

모사법은 그림 2에서 보듯이 진공 역 같이 분

자들의 평균자유행로(mean free path)가 실제 물

리  특성길이와 유사하거나 상당히 커서 

Knudsen 수(Kn)가 1보다 큰 조건을 가지는 문제

를 모델링하는데 상당히 유용한 것으로 검증되고 

있다[2]. 일반 으로 직 모사법은 유동장을 모사

하기 해 실제 유동의 많은 입자를 수만에서 수

백만 개의 가상 모사입자로 표한 뒤, 이들을

기체운동론에 기반하여 유동 역에서 이들의 운

동을 추 한다. 이때, 시간에 따른 입자의 이동, 

입자간의 충돌  에 지 교환, 화학반응, 경계면

에서 발생하는 상호 작용 등 유체분자들의 미시

인 거동을 통계  기법으로 처리함으로써 온

도, 도, 압력 등과 같은 체 유동장의 거시  

특성을 분석할 수 있다. 직 모사법의 계산 역

은 거시 인 샘 링과 충돌표본채취를 한 충돌

을 선택하기 해 미소 크기를 가지는 다수의 

셀(cell)로 나 어진다. 계산시간 역시 미소 시간

간격으로 나  후, 각 시간간격마다 모사입자들

의 이동과 충돌을 고려할 수 있다. 직 모사법의 

일반 인 알고리즘을 정리하면 다음과 같다[2].

(1) 계산 역을 미소 크기의 셀(cell)들로 나

다.

(2) 기조건( 치, 속도, 내부에 지 등)에 맞

추어 유동장 내의 모사입자들을 생성한다.

(3) 유입경계(inlet boundary)에서 기 조건에 

따라 모사입자를 생성한다.

(4) 각 입자의 속도성분에 의해 미소시간간격 

동안 움직인 각 입자의 새로운 치를 계

산하고, 동시에 입자와 유동장 경계조건 

사이의 상호작용을 계산하여 최종 치가 

계산 역을 벗어나는 모사입자는 제거한

다.

(5) 한 분자모델을 이용하여 입자들 간의 

충돌을 계산하고, 필요한 경우 에 지 교

환  화학반응도 계산한다.

(6) 움직여진 입자를 새롭게 색인(indexing)하

고 유동장의 평균속도나 병진온도 등과 같

은 필요한 거시 인 변수를 샘 링한다.

(7) 과정 (3)-(6)을 충분한 샘 사이즈(sample 

size)가 얻어질 때까지 반복한다.

    Fig. 2. Knudsen Number Limits on the 

Mathematical Model
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본 연구에서는 진공 역에서 팽창하는 추력기 

룸을 모사하기 해 삼각형 셀을 사용하는 비

정렬 격자계에 기반한 2차원 축 칭 직 모사법

을 사용하 다. 이런 삼각형 셀에서의 모사입자

들을 추 하기 해 유한요소법(finite element 

method)에서 사용되는 형상함수(shape function)

을 이용한 입자추 방법을 용하 다[14]. 그리

고, 입자들의 충돌여부를 검토할 충돌 은 Bird

의 비시계수법(no time counter)법을 사용하여 

샘 링하 으며, 충돌 으로 선택된 입자들의 충

돌 모델은 총 충돌단면이 각 충돌입자의 병진 에

지에 비례하도록 고안된 가변강구모델(variable 

hard sphere model)을 용하 다[14]. 한, 입

자들 간의 충돌로 인한 병진에 지와 내부에 지 

교환을 재분배하기 해 Larsen-Borgnakke 상

학  모델을 사용하 으며, 모사입자와 고체표면

과의 반사를 고려하기 해 확산반사(diffuse 

reflection) 모델을 용하 다. 한편, 화학반응과 

진동에 지는 노즐 목 역 이후로는 동결

(frozen)되고[15], 한 소형 추력기의 경우 노  

출구에서 멀리 떨어진  추력기의 룸 온도가 일

반 으로 높지 않기 때문에 본 연구에서도 룸 

입자들 간의 화학반응이나 진동에 지는 고려하

지 않았다. 

Ⅲ. 룸해석 결과

3.1 수치해석 로그램 검증

추력기 룸을 해석하기에 앞서 본 연구에서 

사용한 수치해석 로그램의 타당성을 검증하기 

해 실험으로부터 측정한 데이터와 조건화 기

법과 직 모사법 각각으로부터 계산한 수치해석 

결과를 비교하 다. 첫 번째로, 조건화 기법을 

용한 로그램 검증을 해 Cuffel et al.[17]의 

JPL 노즐 실험결과와 비교하 다. JPL 노즐은 연

소실에서 노즐목까지 45° 경사로 수축되며, 노즐 

목부터 노즐 출구까지 15° 경사로 확산하는 축

칭 형상을 가진다. 노즐 입구에서는 정체  조건

을, 출구에서는 음속 유출 조건을 용하 으

며, 정체  압력은 기압의 10배, 온도는 555K

를 가정하 다. 노즐 내부 기체는 공기이며, 축방

향으로 130개, 반경방향으로 60개의 격자를 이용

하 다. 노즐 벽면 압력 변화에 해 수치해석 

결과와 실험 데이터를 비교한 결과, 그림 3(a)에

서 보듯이 두 결과 모두 노즐 내부 유동이 음

속으로 팽창하면서 압력이 감소하 으며, 서로 

거의 일치함을 알 수 있다. 
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 Fig. 3. Validation of Numerical Codes with  

Experimental Measurements

다음으로 직 모사법을 용한 로그램 검증을 

해 Rothe[18]의 도 노즐의 실험결과와 비

교하 다. Rothe의 노즐은 연소실에서 노즐목까

지 30° 경사로 수축되며, 노즐 목부터 노즐 출구

까지 20° 경사로 확산하는 축 칭 형상을 가진

다. 노즐 입구에서는 연속체 상태의 정체  조건

을, 출구 외부압력은 진공 조건을 용하 으며, 

정체  압력은 474Pa, 온도는 300K를 가정하

다. 노즐 내부는 질소기체가 존재하며, 그 도가 

상당히 낮기 때문에 노즐목부터 출구까지 DSMC 

기법을 용하 다[18]. 개스 도 변화에 해 

수치해석 결과와 실험 데이터를 비교한 결과, 그

림 3(b)에서 보듯이 노즐 출구경계조건이 진공이

므로 두 결과 모두 압력 에 의한 갑작스런 도 

증가가 생기지 않고, 도가 노즐 목으로부터 노

즐 심선을 따라 축방향에 해  감소하 으며, 

서로 거의 일치함을 알 수 있다. 이 게 실험 데

이터와 비교를 수행함으로써 본 연구에 사용된 

수치 로그램의 타당성이 충분히 검증되었다고 

단되었다.
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3.2 추력기 룸해석 결과

본 연구에서는 추력기 룸해석을 해 실제 

궤도 인공 성에 사용하는 5N  단일추진제 

추력기 형상을 고려하 으며, 그 개략도는 그림 

4와 같다. 본 추력기는 추진제인 하이드라진

(hydrazine, N2H4)과 이리듐 매를 시켜 열

분해 반응을 일으킴으로써 추력을 공 해 다. 

구체 인 열분해 반응을 살펴보면 일차 으로 액

체상태의 하이드라진이 이리듐 매와 하여 

발열반응을 일으킴으로써 고온, 고압의 암모니아

(NH3)와 질소(N2) 개스로 분해되며, 암모니아 개

스는 다시 수소(H2)와 질소 개스로 분해된다. 실

제로 암모니아의 분해반응은 NH2, NH, N, H 

등의 여러 간 생성물들을 포함하지만, 그 양이 

매우 미약하기 때문에 본 연구에서는 식(11)과 

같이 암모니아의 분해율을 도입한 하이드라진의 

분해 반응식을 사용하여 계산을 수행하 다.  

이때, 분해율 f는 식(12)와 같이 연소실 내의 정

체온도 T와 련이 있는 것이 실험 으로 알려

져 있다[16].

22342 2)21(
3
1)1(

3
4 fHNfNHfHN +++−→ (11)

 [ ] 782/1649 Tf −= (12)

노즐

촉매대연소실

촉매
노즐

촉매대연소실

촉매

  Fig. 4. Configuration of 5N Monopropellant 

Thruster

   Fig. 5. Typical Plume Flow Regimes of 

Thruster in Vacuum

한편, 진공 으로 팽창하는 추력기 룸의 

형 인 유동 역을 그림 5에 설명하 다. 추력기 

노즐 출구 부근에서는 연속체 상태로 분포하던 

룸 유동이 노즐 출구로부터  멀어지면서 

팽창됨에 따라 천이 역을 거쳐 결국에는 분자간

의 충돌이 무시될 수 있는 자유분자 역으로 발

달하는 복잡한 구조를 형성하는 것을 알 수 있

다. 특히 일반 기압 조건에서와 달리 노즐 출

구 부근에서 룸이 사출되는 방향과 반 방향으

로 후방유동 역이 발생하게 되는데, 이러한 후

방유동은 기존의 연속체 기법만을 용하여 해석

할 경우 그 상을 측하기가 거의 불가능해진

다. 

그 이유는 연속체 기법에 용된 평형 가정 

때문으로, Navier-Stokes 방정식을 풀기 해서는 

식(2)에 용되는 이상기체 상태방정식을 이용해

야 한다. 이때, 진공조건을 해 외부압력을 0으

로 가정할 경우 이상기체 상태 방정식에서 도

와 온도를 정의할 수 없는 특이해가 발생하기 때

문에 비록 진공조건이라도 연속체 기법에서 해를 

계산하기 해서는 노즐 출구 부근에 임의의 미

소 압력 값을 경계조건으로 반드시 설정해주어야 

한다. 즉, 그림 2에서 보듯이 일반 으로 우주공

간과 같은 진공 역에서 Kn 수는 1에 근사하므

로, 평형 상태를 가정한 Navier-Stokes 방정식

만을 용하는 데에는 물리  한계가 있음을 알 

수 있다. 이러한 연속체 기법의 한계를 연구하기 

해 그림 6(a)와 같이 연속체 기법만을 사용하

여 추력기 내부  외부 역의 룸 유동 해석을 

수행한 결과, 해의 수렴성을 보장하기 해서 추

력기 외부 역에 미소 압력 값의 설정이 필요하

다. 본 해석에서는 기압의 약 1/10 정도로 

설정하는 것이 하 으며, 그보다 작은 값을 

설정할 경우에는 해가 발산하기 때문에 연속체 

기법만을 이용해서는 더 이상의 수치계산을 진행

하기 어려운 것으로 확인되었다. 이 게 미소 압

력을 용한 결과, 해는 수렴되지만 룸보다 상

으로 큰 외부압력의 존재로 인해 룸이 반

경방향으로 팽창되지 못하게 되었다. 그 결과 그

림 6(b)의 속도장과 같이 노즐 출구부근에서 후

방유동이 발생하지 않는 것을 알 수 있다. 한 

그림 6(c)와 6(d)의 결과에서도 이러한 외부압력

의 향으로 인해 후방유동이 발생하지 않는 것

을 알 수 있으며, 그밖에 룸 하류 역에서 Ma

수와 도분포가 차 감소하다가 국소 으로 갑

자기 증가하는 유동 압축 상이 발생하 다. 이 

유동압축 상은 본 해석에서 설정된 추력기 외

부 역의 압력이 음속으로 노출에서 사출되는 
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Fig. 6. Plume Behaviors by the Precondition 

Continuum Algorithm

룸 유동 압력보다 크기 때문에 발생한 결과로

서, 실제 진공조건에서는 풀름 압력이 으

로 외부 압력보다 높기 때문에 본 계산에서 측

된 유동 압축 상은 물리 으로 발생하기 어렵다

[19]. 따라서 후방유동과 같은 룸의 고유 특성

을 보다 정확하게 측하기 해서는 연속체 방

정식이 아닌 기체운동론에 기반을 둔 직 모사법

을 사용해야 한다. 하지만 직 모사법을 추력기 

내부와 같이 연속체 역에 용할 경우 상당히 

많은 수의 가상 모사입자를 사용해야 하기 때문

에 계산시간과 장메모리의 크기가 비약 으로 

증가해지게 되므로, 직 모사법만을 이용해 추력

기 내부  외부 역을 모두 해석한다는 것은 

그리 효율 이지 못하다고 할 수 있다. 따라서 

본 연구에서는 연속체 기법과 직 모사법을 결합

하여 사용함으로써 계산 효율성을 높이도록
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    Fig. 7. Calculation Domain and Initial & 

Boundary Conditions for DSMC

하 다. 이때, 그림 5와 같이 노즐 내부와 외부 

유동의 특성이 크게 달라지는 노즐 출구에서부터 

후방유동의 거동을 정확하게 측하기 해 노즐 

출구를 경계로 추력기 외부 진공 역은 직 모사

법을 이용하 다. 한 추력기 내부 연속체 역

이 룸에 미치는 향을 반 하기 해 추력기 

내부유동의 경우 조건화 기법을 도입한 연속체 

방정식으로 계산한 후, 이로부터 얻은 노즐 출구

의 물성치 결과들을 직 모사법의 유입조건으로 

용하 다. 그림 7에 직 모사법의 계산 역과 

경계조건을 제시하 으며, 희박효과에 의해 룸

이 팽창하면서 확산해가는 상을 확실히 찰하

기 해 노즐 방으로 5m, 축방향으로 3m로 계

산 역을 설정했으며, 후방유동 효과를 측하기 

해 노즐 후방으로 1m의 역을 고려하 다. 

축 칭 축(r=0)을 제외한 외부 경계 역은 모두 

진공으로 가정했으며, 계산 역은 체 4184개의 

노드와 8052개의 셀로 구성하 다. 총 10,000번의 

직 모사법 계산을 수행하는 동안 30번 반복계산 

후 샘 링했으며, 정상상태에 도달했을 때 입자

수는 약 26만개 정도이다. Intel Core2 Quad 

CPU 2.4GHz를 사용하여 약 30시간 소요되었다.

조건화 기법을 도입한 연속체 방정식으로 

얻은 노즐 출구에서의 수 도, 온도, 축방향  

반경방향 속도 결과들을 그림 8과 같이 반경방향

에 해 제시하 으며, 노즐 벽면에 근 할수록, 

즉 이 1이 가까울수록 경계층 역의 향으로 

인해 각 물성치의 분포들이 격하게 변화하는 

것을 알 수 있다. 이때, 추력기 연소실의 정체  

압력과 온도는 각각 9.8bar  975K로 가정하

다. 상세한 노즐 출구부근 계산 역을 그림 9(a)

에 제시하 으며, 추력기 내부 연속체 유동해석

을 한 계산 역은 61×41=2501개의 셀로 구성

하 다. 이와 같이 그림 8의 연속체 방정식에서 

얻은 노즐 출구의 물성치 변화로부터 직 모사법

을 이용하여 룸해석을 수행한 결과, 그림 9(b)
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 Fig. 8. Nozzle exit properties predicted from 

Precondition Continuum Algorithm

와 같이 사출되는 룸과 반 방향으로 유속이 

퍼져나가는 것을 확연하게 알 수 있다. 이 후방

유동은 추력기 내부 노즐 벽 부근의 경계층이 순

식간에 압력이 0인 진공 역으로 사출되면서 반

경방향으로 격하게 팽창하기 때문에 발생하는 

것으로 연속체 기법에서 얻은 그림 6(b)의 속도

분포와  다른 결과를 측하는 것을 보여주

고 있다. 이러한 후방유동에 의해 성체 장비의 

오염이나 교란외력 등과 같은 부가 인 문제 들

이 발생할 수 있으므로 추력기 룸 거동의 측

은 성체 설계단계에서부터 반드시 고려해야 하

는 요 요소라고 할 수 있다. 이 후방유동의 존

재는 그림 9(c)의 룸 도 분포에서도 확인할

수 있으며, 노즐 출구에서 사출된 입자들이 격

히 진공 역으로 팽창됨에 따라 노즐 출구에서 

멀어질수록 도분포가 감소하게 되며, 그림 6(d)

의 연속체 기법으로부터 측한 도결과와 달리

진공 역에서 유동압축 상은 발생하지 않는 것

을 볼 수 있다. 그림 9(d)~9(f)는 총 온도(overall 

temperature), 병진(translational) 온도  회

(rotational) 온도분포 들을 나타내고 있으며, 연

속체 역에서 일반 으로 찰할 수 있는 결과

와 달리 병진  회 온도 분포사이에 큰 편차가 

발생하는 것을 찾을 수 있다. 이것은 진공 역에

서 룸이 격하게 팽창  확산하면서 입자들

의 충돌이 충분하게 이루어지지 않기 때문에 병

진-회  에 지 간의 에 지 교환이 서로 원활하

지 않기 때문이다. 특히 두 온도 차이는 노즐 출

구 벽면 부근에서 뚜렷하게 발견할 수 있는데, 

입자충돌이 은 회 온도는 거의 동결에 가까운
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  Fig. 9. Plume Results Predicted from the 

DSMC Method
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Fig. 10. Number Density Distribution of Plume 

Species

상태를 유지하는 반면에 병진온도는 노즐 출구 

부근에서 격하게 팽창한다. 

따라서 병진온도가 회 온도보다 빠르게 감소하

면서 두 온도의 차이가 심화되며, 결국 내부에

지의 열  비평형 상이 발생하게 된다. 

마지막으로, 추력기 룸을 구성하고 있는 세 

화학종 H2, N2, NH3의 수 도(number density) 

분포를 그림 10에 제시하 다. 각 화학종의 결과

로부터 그 분포가 서로 다르게 확산됨을 알 수 

있는데, 이는 연속체 역에서는 측이 어려운 

화학종 박리(species seperation) 상으로서 진공

역으로 갑자기 팽창하면서 각 화학종들의 질량

차에 의해 확산속도에 차이가 생기고, 이에 따라 

화학종들의 분포가 처음 유입될 때와 달리 치

에 따라 각각 달라지게 되는 상을 나타낸다. 

특히, H2 입자가 다른 두 입자들 N2, NH3보다 

동일한 후방유동 역 내에서 상당히 많이 분포

하고 있는데, 이는 H2 입자가 다른 두 입자들에 

비해 분자량이 제일 가볍기 때문에 룸의 주 유

동방향으로부터 박리가 제일 심하기 때문이다. 

이와 반 로, N2 입자가 분자량이 가장 무겁기 

때문에 룸의 주 유동방향에 상당량 남아있는 

것으로 측되었다.

Ⅳ. 결  론

본 연구에서는 진공 역 조건하에서 궤도 

인공 성에 자세제어용으로 사용되는 소형 단일

추진제 추력기 룸의 거동을 수치 으로 측하

는 것이 목 이다. 특히 추력기 내부 노즐 벽 부

근의 경계층은 노즐 출구 부근에서 갑작스런 후

방유동을 발생시키기 때문에 추력기 내부 경계층

의 향을 고려하는 것이 매우 요하다고 할 수 

있다. 기존의 연속체 기법만을 용하여 진공

역에서의 룸을 측할 경우, 해의 수렴성을 보

장하기 해 추력기 외부 역에 미소의 압력값 

설정이 필요하며, 결국 이 압력값에 의해  룸

이 반경방향으로 팽창되지 못하기 때문에 후방유

동을 측할 수 없게 되며, 한 룸 하류 역

에서 Ma수와 도분포가 차 감소하다가 국소

으로 갑자기 증가하는 유동 압축 상을 유발시

키는 원인이 된다. 따라서 룸의 고유 특성을 

보다 정확하게 측하기 해 본 연구에서는 연

속체 방정식이 아닌 직 모사법을 사용했다. 이

때, 추력기 내부 연속체 역이 룸에 미치는 

향을 효율 으로 반 하기 해 추력기 내부유

동은 조건화 기법을 도입한 연속체 방정식으로 

계산한 후, 이로부터 얻은 노즐 출구의 물성치 

결과들을 직 모사법의 유입조건으로 용하

다. 이 게 서로 다른 두 수치기법을 복합 으로 

결합함으로써 특성이  다른 두 유동 역에 

한 유동 상을 동시에 고려할 수 있다는 장

을 가질 수 있었으며, 그 결과 노즐 출구 부근에

서 발생되는 강한 비평형성  넓은 후방유동 

역 발생, 화학종들의 박리 등과 같은 진공 역에

서 룸이 가지는 고유의 특성들을 효율 으로 

측할 수 있었다. 

본 논문에서 고려한 희박 역 문제 외에도 

MEMS의 한 분야인 미세유동 문제의 경우, 입

자의 평균자유행로가 실제 물리  특성길이와 유

사하거나 상당히 커서 Knudsen 수가 1보다 큰 

조건을 가지게 된다. 미세유동이 거시유동 

역에 향을 미치는 문제의 경우 DSMC로부터
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얻은  결과를 Navier-Stokes 방정식에 달할 필

요가 있으며, 이때 본 논문에서 제시한 기법이 

용 가능합니다. 

향후에는 본 연구결과를 용하여 3차원 성

체 형상에 해 추력기 룸이 미치는 향을 상

세히 연구할 정이다. 

후  기

본 연구는 교육과학부 지원의 "다목 실용 성 

본체개발사업" 과제의 일부로 수행되었으며, 연

구비 지원에 감사드립니다.
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