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ABSTRACT

The present study developed a design code for preburner of staged combustion cycle engines, 

which calculates preburnt gas at high-pressure oxidizer-rich conditions and predicts conjugate heat 

transfer and hydraulics of cryogenic fluid flow through cooling passages. It has been written 

based on the open-source library Cantera, into which this study has incorporated new source 

codes to predict correctly non-ideal thermodynamics and transport anomalies of the cryogenic 

fluid. For a preburner of 100 tonf-class booster engine currently under preliminary design, the 

present code demonstrated predictive capability and usability as a design code by comparing 

with CFD simulation.

초       록

본 연구에서는 케로신 다단연소사이클 엔진용 예연소기를 설계하기 위해, 고압의 산화제 과잉 조

건에서 예연소가스를 계산하고 냉각유로에서 극저온 유체의 복합열전달 및 수력 특성을 해석할 수 

있는 설계코드를 개발하였다. 사용자 편의성과 범용성을 가진 오픈 소스 라이브러리 Cantera를 활용

하였으며, 실제유체의 열역학/전달 상태량을 정확히 계산하기 위해 관련 소스 코드들을 새로 작성하

여 Cantera에 추가하였다. 현재 예비설계 중인 100톤급 부스터 엔진용 예연소기에 적용하였으며, 

CFD 해석결과와 비교를 통해 설계코드로서의 예측 정확도와 활용성을 확인하였다.
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가스발생기 사이클을 적용한 75톤급 및 7톤급 액

체로켓엔진을 개발하였으며, 지상 인증단계와 시험

발사(TLV), 그리고 2차례의 비행시험(FM1/FM2)

을 통해 엔진 개발이 성공적으로 완료되었음을 

입증하였다. 이후 3단형 발사체와 각 단의 엔진 

기술은 한국형발사체 고도화사업을 통해 점차 

민간 기업들로 이양될 예정이다.

한편 한국형발사체의 후속으로, 발사체 성능향

상과 국제적 경쟁력을 확보하여 국내외 발사 서

비스 시장에 진출하는 동시에, 우주 탐사 사업 

등과 연계된 발사체 임무 다각화를 실현할 수 

있는 차세대발사체 개발사업이 기획되었으며 현

재 예비타당성 평가가 진행 중이다. 2단형으로 

구성된 차세대발사체의 핵심은 각 단의 엔진 성

능 고도화에 있으며, 이를 위해 가스발생기 사이

클에 비해 비추력 성능이 높고 추력제어

(throttling)가 용이한 케로신/액체산소 다단연소

사이클 엔진을 적용할 예정이다. 

한국형발사체용 엔진은 소량의 연료와 산화제

를 연소시켜 연료 과잉 가스를 생성하고, 터빈을 

구동한 후 외부로 배출하는 개방형 사이클이다. 

반면에 차세대발사체용 다단연소사이클 엔진은 

소량의 연료로 산화제 전체를 연소시켜 터빈을 

구동한 후 곧바로 주연소기의 산화제로 공급하

는 폐쇄형 사이클이기 때문에, 엔진 비추력이 향

상되는 동시에 연소압력을 크게 높일 수 있어 

엔진 외형의 크기가 감소하고 노즐 팽창비를 증

가시킬 수 있다. 또한 넓은 추력 조절 범위에서 

안정적으로 작동하는 장점이 있다[1]. 그러나 그

만큼 전체적인 기술 수준과 난이도가 높아지기 

때문에 현재의 가스발생기 사이클 엔진 기술에

서 추가로 확보해야 할 요소기술들이 존재하며, 

그중에서도 산화제 과잉 고압 조건에서 작동하

는 예연소기 기술이 본 연구의 주제이다.

다단연소사이클의 특성상 예연소기의 연소압

력은 주연소기에 비해 2배 정도 높으며 당량비

가 0.06 근방인 극도의 산화제 과잉 연소 조건에

서 작동하기 때문에, 구조 안정성, 화염 안정화, 

출구온도 균일성, 그리고 금속발화 등의 기술적 

난제를 해결해야 한다. 그동안 항우연에서는 9톤

급 케로신 엔진을 대상으로 다단연소사이클 요

소기술(주연소기, 예연소기, 엔진시험평가)에 대

한 선행 연구가 진행되어왔다[2].

Fig. 1은 러시아의 대표적인 케로신 다단연소

사이클 엔진인 RD-170의 예연소기 구조[3]를 나

타내고 있다. RD-8과 같은 소형 엔진의 경우, 분

사면에서 보염이 가능한 혼합비 범위로 1차 연

소를 시킨 후에 연소실 벽면에서 나머지 액체산

소를 다수의 제트로 분사해 목표 혼합비까지 높

이는 방법을 사용하기도 한다. 그러나 100톤급 

이상의 대형 엔진에서는 충분한 침투깊이를 확

보할 수 없기 때문에, 일반적으로 Fig. 1과 같이 

분사기에 연결된 각각의 mixer에서 최종 혼합비

를 맞춘 다음에 연소실 내부로 분사되는 삼중분

사기를 채택하고 있다. 산화제 매니폴드로 유입

된 액체산소의 일부는 연소실 벽면의 냉각유로

로 공급되는데, 이는 벽면온도를 낮춰 고압의 산

화제 과잉 조건에서 발생할 수 있는 금속 발화

를 방지하는 역할을 할 수 있다. 

국내에서는 100톤급 이상의 고추력 다단연소

사이클 엔진을 개발한 경험이 없으므로 신뢰도 

높은 설계/해석 기술 개발이 뒷받침되어야 한다. 

Fig. 1 Preburner of RD-170 engine[3].
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본 연구의 목적은 산화제 과잉 예연소기의 설

계코드를 개발하고 검증함으로써 차세대발사체

용 다단연소사이클 엔진의 설계에 적용하는 것

이다. 설계코드는 표준화와 확장성을 고려하여 

Cantera[4]를 기반으로 작성하였다. Cantera는 

복잡한 화학반응 및 열역학/전달 물성을 다루는 

오픈 소스 라이브러리로 다양한 해석 분야에 사

용되고 있으며, C++ 객체지향 프로그래밍으로 

개발되어 C/C++, Fortran, Matlab, Python에서 

손쉽게 연동하여 사용할 수 있다. 최근 들어 3차 

상태방정식(cubic Equation of State) 기반의 실

제유체 모델을 추가하여 액체로켓엔진 분야에 

활용성이 높아졌으나, 아직은 테스트 버전이므로 

정확도에 대한 엄밀한 검증이 필요하다. 따라서 

본 연구는 산화제 과잉 예연소기 해석에서 가장 

중요한 액체산소의 천이임계(transcritical) 상태량

을 중심으로 Cantera의 실제유체 모델을 평가하

고 정확도를 높이는 개선 작업을 우선적으로 수

행하였다.

2. 해석 방법

2.1 실제유체 모델

Eq. 1의 3차 상태방정식은 계산이 용이하면서

도 충분한 정확도를 나타내기 때문에 공학적으

로 가장 많이 사용되고 있다[5].











   

  
(1)

일반적인 3차 상태방정식의 모델 파라미터는 

Table 1에 정리하였다. 이 중에서 RK와 PR EoS 

모델이 Cantera 최신 버전에 포함되었다.

Fig. 2는 해석대상인 100톤급 엔진용 예연소기

의 산화제 공급조건(350 bar, 90 K)에서 각각의 

EoS 모델로 계산한 산소의 열역학 물성 결과를 

NIST 데이터[6]와 비교하였다. 먼저 RK 모델은 

밀도를 잘 예측한 대신 정압비열과 엔탈피에서 

과도한 오차를 나타낸다. 반면에 PR 모델은 정

압비열과 엔탈피의 오차는 크게 감소하였지만 

12.6%의 밀도 오차를 보였다. 이를 통해 현재 

Cantera의 실제유체 EoS 모델은 반드시 개선되

어야 함을 확인할 수 있었다.

본 연구에서는 SRK EoS 모델을 새로운 C++ 

클래스 파일로 작성하여 Cantera 라이브러리에 

추가하였다. Table 1에서 보듯이 SRK 모델은 

RK 모델의 단점을 보완하기 위해, acentric 

factor 의 함수인 를 도입하여 모델 파라미터 

의 온도 의존성을 수정한 모델이다[5]. Fig. 2에

서 보듯이 SRK 모델은 밀도, 정압비열, 엔탈피 

모두에서 향상된 예측 정확도를 보여주었다.

Fig. 3은 넓은 압력과 온도 범위에서 각 EoS 

모델의 예측 성능을 비교한 결과이다. Fig. 3(a)

에서 보듯이 PR 모델에 비해 SRK 모델은 모든 

EoS RK (Redlich-Kwong) PR (Reng-Robinson) SRK (Soave-Redlich-Kwong)

 1 2 1

 0 -1 0
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Original 

Cantera
Available Available

N/A (newly implemented

in this study)

Table 1. Model parameters for three different cubic EoS (Equation of State).
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조건에서 향상된 예측결과를 보여주었다. 이때 

RK 모델의 밀도 예측결과는 SRK 모델과 유사하

기 때문에 그림에 포함시키지 않았다. Kim 등[7]

은 임계압축계수가 높은 극저온 유체에 대해서

는 SRK 모델의 정확도가 높고, 임계압축계수가 

낮은 고탄화수소 연료는 PR 모델이 상대적으로 

향상된 결과를 나타냄을 밝힌 바 있다. 

Fig. 3(b)와 Fig. 3(c)는 각각 정압비열과 엔탈

피의 예측결과를 보여주고 있다. 이번에는 PR 

모델의 결과가 SRK 모델과 유사하기 때문에 그

림에 포함하지 않았다. SRK 모델은 모든 범위에

서 정확성을 보여준 반면에, RK 모델은 임계온

도 이하의 압축 유체 영역에서 오차가 크게 증

가하는 것을 볼 수 있다. 

다음으로 실제유체의 전달 물성 계산 모델을 

점검할 필요가 있다. 현재 Cantera에는 고압 조

건에서 점성계수와 열전도율 계산을 위해 각각 

Lucas 모델과 Ely & Hanley 모델이 포함되어 

있지만, Fig. 4에서 보듯이 두 모델 모두 임계온

도 이상인 영역(reduced temperature Tr > 1)에 

대해서만 계산이 가능하다. 따라서 본 연구에서

는 실제유체의 점성계수와 열전도율을 계산하기 

위해, 가장 많이 사용되고 있는 Chung 모델[8]

을 새로운 C++ 클래스 파일로 작성하여 Cantera

에 추가하였다.

Fig. 4는 아임계 및 초임계 압력 조건에서 온

도에 따른 산소의 전달 물성을 NIST 데이터[6]와 

비교한 결과이다. Chung 모델은 온도와 밀도를 

입력해야 하므로 EoS 모델에 영향을 받게 된다.

(a) Density

(b) Constant pressure specific heat

(c) Specific enthalpy

Fig. 3 Thermodynamic properties of oxygen predicted 

by the original and new models in Cantera.

Fig. 2 Comparison of thermodynamic properties of 

oxygen predicted by the different EoS models.
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2.2 산화제 과잉 예연소가스 해석

비평형 화학반응이 지배적인 케로신 연료 과

잉 가스발생기 연소가스와는 달리, 산화제 과잉 

예연소가스는 화학평형 계산을 통해 계산이 가

능하다. 그러나 가장 널리 사용되는 NASA의 

CEA 코드를 연소시험이 수행된 9톤급 엔진의 

예연소기[2]에 적용했을 때, Fig. 5와 같이 이론

해의 가스 온도가 실제 측정값보다 훨씬 낮게 

되는 결과를 얻게 되었다. 분석 결과, 이와 같은 

오류의 원인은 Fig. 3(c)에서 찾을 수 있었다. 그

림에서 보듯이 산소의 엔탈피는 온도와 압력에 

따라 변하게 되므로, 극도의 산화제 과잉 조건에

서 생성되는 예연소가스의 온도는 산소의 공급

조건에 큰 영향을 받게 된다. 그러나 CEA의 반

응물 DB에서는 액체산소의 엔탈피가 특정 조건

(90.17 K, 1 bar)에 고정된 값만을 제공한다. 

본 연구에서는 Cantera의 화학평형 계산 모듈

과 실제유체 열역학 모델을 연동함으로써 Fig 5

와 같이 향상된 예측결과를 얻을 수 있었다. 이

때 케로신 연료는 Dagaut와 Cathonnet[9]가 제

안한 화학적 surrogate로 가정하였으며, 74% 

n-decane, 15% n-propylbenzene, 11% 

n-propylcyclohexane로 구성된다.

2.3 복합 열전달 모델

해석 대상 예연소기는 Fig. 1과 같이 액체산소

의 일부를 연소실 벽면 내부의 냉각유로로 흘려

보낸다. 이때 냉각유로 내부에서 나타나는 극저

온 유체의 상태량 변화를 계산하기 위해서는 연

소실 내부의 예연소가스로부터 전달되는 열량을 

예측하는 모델이 필요하다. 본 연구에서는 효율

적인 계산을 위해 Fig. 6과 같은 복합열전달 해

석모델[10]을 적용하였다. 유동방향의 각 위치에

서 열전달은 반경방향으로만 일어난다고 가정할 

수 있으며 열유속은 아래와 같이 계산된다.

 







 



 











(2)

예연소가스의 대류열전달 계수 는 일반적인 
(a) Viscosity

(b) Thermal conductivity

Fig. 4 Transport properties of oxygen predicted by the 

original and new models in Cantera.

Fig 5. Prediction of gas temperature at 9 tonf-class 

preburner outlet for various mixture ratios.
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Bartz 식을 이용해 계산하였으며, 예연소가스의 

온도 및 H2O와 CO2의 농도가 낮으므로 복사열

전달은 무시하였다.

채널 내부에서 냉각유체의 대류열전달 계수는 

아래 식을 통해 계산된다.











 



 (3)

그리고 2차원 냉각채널 립의 영향을 나타내는 

핀 효율은 아래 식과 같이 유도된다.

 














tanh
(4)










(5)

2.4 수력 해석 모델

Fig. 1에서 보듯이 예연소기 매니폴드로 유입

된 액체산소의 대부분은 삼중분사기로 공급되고 

소량의 액체산소만을 냉각유로로 보내게 된다. 

이때 냉각유로의 전체 차압이 분사기 차압과 동

일하도록 설계되어야만 한다. 만약 차압 설계가 

부정확하면 유량 배분이 달라져 냉각유로 유량

뿐만 아니라 삼중분사기의 혼합비가 설계값을 

벗어날 수 있다.

본 연구에서는 Fig. 7과 같은 수력 해석모델을 

적용하였다. 이때 발생하는 압력손실은 유동 방

향 또는 단면적의 급격한 변화로 나타나는 국소 

유동 저항(local flow resistance)과 마찰에 의한 

손실(friction loss)로 구분할 수 있다[10]. 

∆  ∆
∆

 





















(6)

여기서 와 는 각각 유동저항계수와 마찰계

수로, 참고문헌[11]에 다양한 경우에 대해 유용

한 실험식들이 잘 정리되어 있다.

Fig. 7에서 보듯이, 예연소기 매니폴드의 액체

산소는 먼저 입구홀을 거쳐 냉각유로로 공급되

며, 입구홀 오리피스 설계는 냉각유로 전체 차압

이 분사기 차압과 일치하도록 조정하는 역할을 

한다. 콜렉터에서 냉각채널로 유입된 냉각유체는 

축소부의 단면 감소에 따라 채널수가 줄어들고 

이후 채널 밖으로 배출된다. Fig. 7에 표시된 각 

지점에서 발생하는 유동저항계수와 마찰계수를 

계산하는 방법은 Table 2에 정리하였다.

2.5 설계코드 검증을 위한 수치해석

본 연구의 해석 대상인 100톤급 엔진용 예연

소기는 현재 예비설계 단계로 시험 데이터가 존

재하지 않기 때문에, 본 연구에서는 ANSYS/ 

Fig. 7 Hydraulic analysis model for convective cooled 

chamber of preburner.

Fig. 6 Conjugate heat transfer analysis based on 

thermal resistance model.
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Fluent를 이용한 CFD 해석을 수행하여 설계코드

의 정확도를 검증하였다. 

해석영역은 냉각유체와 예연소가스 유동영역, 

그리고 냉각채널 벽면과 립을 이루는 고체영역

으로 구성된다. 냉각채널은 120개로 시작해서 축

소부에서 60개로 줄어든다. 따라서 효율적인 계

산을 위해 Fig. 8과 같이 원주 방향으로 6°의 영

역에 대해 약 51만개의 격자계를 생성하였다. 

액체산소는 입구홀의 차압이 포함될 수 있도

록 해석영역을 선정하였으며, 산화제 매니폴드 

온도는 90 K, 냉각 유량은 4.29 kg/s이다. 액체

산소의 열역학 상태량은 Fluent에서 제공하는 

SRK EoS 모델을 사용하였으며, 전달 물성은 

NIST 데이터[6]를 적용하였다.

삼중분사기는 해석영역에서 제외하고 예연소

가스 유동에 대해 균일한 유량분포를 갖는 입구

경계를 가정하였다. 2.2절에서 설명한 바와 같이 

삼중분사기 출구 혼합비(OF=53.82)에 대해 설계

코드로 계산한 예연소가스 온도(709.2 K)와 화학

조성을 입구 경계조건에 입력하였으며, 이후로는 

연소반응이 없다고 가정하고 각각의 화학종 수

송방정식을 해석하였다. 이때 연소실 압력은 323 

bar이다.

난류 모델은   모델을 사용하였으며, 

유입 홀과 냉각 채널을 이루는 고체 벽면은, 설

계코드와 동일하게 구리합금 열전도율 측정값을 

온도의 함수로 입력하였다.

3. 결과 및 고찰

설계코드의 입력값은 예연소기 작동조건(연소

압, 추진제 공급 유량/압력/온도), 연소실 형상, 

냉각유로 데이터(입구홀 개수/지름/길이, 채널 

개수/높이/두께, 내벽 두께, 소재)이다. 설계코드

는 먼저 실제유체 모델을 이용하여 추진제의 공

Fig. 8 Computational mesh for conjugate heat transfer 

analysis between hot gas and cryogenic 

oxygen flows through cooling channels.

Flow type

Hand book of 

Hydraulic resistance

(I.E Idelchik, 3rd Ed. [11])

Friction loss 

in channel

Diag. 2-2

(p.112)

Turbulent flow 

through circular 

tube (Re > 2000)

Diag. 2-6

(p.118)

Correction factor 

for Non-circular 

tube

① maniflod 

inlet

Diag. 7-29

(p.472)

Flow division 

through 

symmetrical Wye

② cooling 

inlet holes

Diag. 4-12

(p.219)

Thick-edged orifice

(Re > 105, L/D > 

0.015)

③ inflow to 

channels

Diag. 3-9

(p.168)

Sudden flow 

contraction

④ half-No 

(120 → 60)

Diag. 4-1

(p.208)

Sudden flow 

expansion

⑤ outflow of 

channels

Diag. 4-1

(p.208)

Sudden flow 

expansion

Table 2. Summary of hydraulic resistance models used 

in the present study.
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급조건에서 엔탈피를 계산한 후에, 화학평형계산

을 통해 예연소기의 혼합비에 대한 단열화염온

도를 계산한다. 이렇게 계산된 예연소가스의 상

태량은 냉각유로 해석에서 연소가스의 입구 경

계값으로 사용된다. 냉각유로에 대해서는 Fig. 7

에 표시된 매니폴드 입구부로부터 채널 출구까

지를 여러 구간으로 나누고, 상류부터 순차적으

로 복합열전달과 수력 해석을 수행하게 된다. 이

때 한 지점에서 계산된 열유속과 압력손실은 하

류 지점의 온도와 압력을 계산하는데 사용된다. 

설계코드의 계산을 통해 각 구간에서의 열유속, 

벽면온도, 냉각유체 속도/상태량, 무차원수 및 

대류/전도 열저항, 그리고 마찰/유동저항 압력

손실과 압력 분포를 얻을 수 있다.

Fig. 9(a)는 예연소가스 온도와 마하수의 축 

방향 분포에 대해 설계코드와 CFD의 계산결과

를 비교한 것이다. 두 결과는 잘 일치하고 있으

며, 예연소가스의 마하수는 0.09에서 축소부를 

지나면서 0.23까지 증가한다. 

Fig. 9(b)를 보면 벽면 열유속 분포는 대략 4∼

6 MW/m2 정도로 예측되었으나, CFD 해석은 

입구 경계부터 일부 구간까지 상당히 높은 열유

속을 나타내고 있다. 이와 같이 입구 영역에서 

열유속 분포를 과대 예측하는 문제는 이전 연구

[10,12]에서도 보고된 바가 있다. 특히 Daimon 

등[12]은 기체수소/액체산소 축소형 칼로리미터

의 해석결과를 측정된 열유속 분포와 비교하였

으며, 균일한 유동 분포를 가정한 입구 경계의 

결함으로 인해 초기 구간에서 과대 예측된 열유

속 분포가 나타남을 밝혔다. 그리고 벽면에 인접

한 최외곽열의 분사기를 해석에 포함시킴으로써, 

오히려 분사면 직후에서 일정 구간 동안 열유속

이 낮은 영역이 나타나는 시험 결과를 정확히 

예측할 수 있었다.

해석 대상인 예연소기는 최외곽에 18개의 삼

중분사기가 배치될 예정이므로, 최소한 원주방향

으로 20°의 해석 영역이 필요하고 삼중분사기 

내부에서 발생하는 케로신과 액체산소의 천이임

계 난류연소장을 해석해야만 한다. 이와 같은 고

난이도의 해석은 본 논문의 연구 범위를 넘어서

기 때문에, CFD 해석에서 나타난 열유속 오차를 

감안해서 설계코드 결과와 비교/분석하기로 하

였다. 이후 예연소기의 개발모델이 제작되고 연

소시험 결과가 확보되면, 보다 엄밀한 검증을 수

행할 수 있을 것이다.

Fig. 9(c)는 냉각채널에서 액체산소의 온도 변

(a) Preburnt gas flow

(b) Wall heat flux

(c) Coolant temperature

Fig. 9 Preburnt gas, heat flux, and coolant temperature 

predicted by the present design code and CFD.
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화를 비교한 결과이다. CFD 해석에서 과대 예측

된 열유속으로 초기 구간에서 냉각유체 온도가 

급격히 증가하게 된다. 이로 인해 전체적으로 

CFD의 예측결과가 높게 나타나고 있으나, 초기 

구간을 제외한 나머지 구간에서 온도 증가 경향

은 유사한 것으로 판단할 수 있다.

Fig. 10(a)는 냉각유체의 밀도와 속도 변화를 

나타내고 있다. 설계코드와 CFD 해석 모두 동일

하게 SRK EoS 모델을 사용했기 때문에 온도에 

따른 밀도 예측결과는 동일하지만, Fig. 9(c)에서 

나타난 온도 분포 예측결과의 차이 때문에 CFD 

해석결과가 낮은 밀도 분포를 나타내게 된다. 이

로 인해 CFD 해석에서 냉각유체 속도를 높게 

예측하게 된다. 이러한 오차들은 Fig. 10(b)에 나

타낸 Reynolds 수와 Prandtl 수에도 정량적 차

이를 가져오지만, 정성적으로는 동일한 경향을 

나타냄을 확인할 수 있었다. 

설계코드에서 냉각유체의 대류열전달과 냉각 

핀 효율은 각각 Eq. 3과 Eq. 4로 계산되며, Fig. 

10(c)와 같은 결과를 얻었다. 하류로 갈수록 

Reynolds 수가 커져 Nusselt 수도 증가하게 된

다. 열전도가 좋은 구리합금을 사용했으므로 핀 

효율이 비교적 높으며 채널 수가 절반으로 줄어

듦에 따라 핀 효율의 급격한 감소가 발생한다.

Fig. 10(d)는 각각 예연소가스와 냉각유체 벽

면의 온도 분포를 나타내고 있다. 설계코드와 

CFD 해석의 방법상 차이로 인해 최대 110 K 정

도의 정량적 오차가 나타났지만, 설계 목적으로

는 허용이 가능한 범위라고 판단된다.

복합열전달 해석결과에 이어서, 수력 해석에 

의한 구간별 압력손실 예측결과를 Table 3에 비

교하였다. Fig. 1에서 보듯이 공급관을 통해 유

(a) Coolant density & velocity (b) Reynolds & Prandtl Numbers

(c) Nusselt Number & Fin efficiency (d) Wall temperatures on hot-gas & coolant sides

Fig. 10 Convective heat transfer of coolant flow and wall temperatures predicted by the present design code and CFD.
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입된 액체산소는 산화제 매니폴드로 들어가며 

양쪽으로 분기되는데, 설계코드는 이때 발생하는 

압력손실을 2.73 bar로 예측하였다. 산화제 매니

폴드의 분기 유동은 CFD 해석 영역에는 포함되

지 않았기 때문에 CFD 예측결과는 없다.

산화제 매니폴드 내부에서 액체산소가 삼중분

사기와 냉각유로로 분기되기 때문에 냉각유로의 

전체 차압을 예측하는 것이 중요하다. Table 3을 

보면, 입구홀과 냉각채널을 합친 전체 차압에 대

해 CFD 결과 대비 설계코드의 오차는 –9.4%로 

나타났다. 냉각채널 내부의 속도가 낮기 때문에 

대부분의 차압은 입구홀에서 발생한다. 

설계코드가 입구홀 전후의 압력손실을 낮게 

예측한 이유는 입구홀 오리피스 후단에서 곧바

로 이어지는 급격한 유동 방향의 변화를 고려하

지 못했기 때문이다. 현재 10% 미만의 차압 오

차는 설계 목적으로 허용이 가능한 범위라고 판

단된다. 차압 해석의 정확도를 높이기 위해, 콜

렉터 내부의 유동 변화를 적절히 고려할 수 있

는 수력 해석모델을 추가할 예정이다.

4. 결    론

본 연구에서는 천이임계 과정에서 나타나는 

액체추진제의 비이상적 열역학/전달 상태량을 

정확히 계산하기 위해, 오픈 소스 라이브러리인 

Cantera에 SRK 열역학 모델과 Chung의 전달 

모델을 추가하였다. 그리고 이를 바탕으로 고압

의 산화제 과잉 조건에서 작동하는 예연소기의 

연소가스 계산 및 냉각유로의 복합열전달/수력 

해석이 가능한 설계코드를 개발하였다.

현재 예비설계가 진행 중인 100톤급 케로신 

다단연소사이클 엔진의 예연소기를 대상으로 

CFD 해석결과와 비교함으로써 설계코드의 활용

성을 확인할 수 있었다. 향후 예연소기의 개발시

험이 본격적으로 수행되면, 작동조건에 따른 예

연소가스와 냉각유체의 온도 및 압력 분포를 측

정하여 설계코드의 예측 정확도를 체계적이고 

엄밀하게 검증할 예정이다.

본 연구에서 수정한 Cantera 라이브러리는 다

양한 액체추진제의 물성 계산 및 화학반응 해석

을 지원하고, C/C++, Fortran, Matlab, Python과 

손쉽게 연동이 가능하다. 그러나 SRK 또는 PR 

모델과 같이 2-parameter의 3차 상태방정식들은 

앞서 살펴보았듯이 각자 특정한 범위의 임계압

축계수에 대해서만 정확도가 보장된다. 따라서 

극저온 유체와 고탄화수소 연료를 동시에 해석

해야 하는 경우에 한계를 갖게 된다. 최근연구

[7]에서 제시된 바와 같이, 3차 상태방정식 모델

의 수치적 장점을 그대로 가지면서 모든 범위의 

임계압축계수에서 높은 정확도를 보이는 

3-parameter의 RK-PR 상태방정식을 도입하여 

Cantera의 열역학/전달 상태량 해석 모델을 개

선할 계획이다. 이를 통해 향후 다양한 추진제 

조합과 엔진 사이클 방식을 갖는 액체로켓엔진

의 개발에 있어 표준화된 설계/해석 framework

을 제공할 것으로 기대된다. 또한 본 연구에서 

제시한 바와 같이 Cantera를 이용한 복합열전달/

수력 해석기법은 특히 극저온 유체를 이용한 팽

창기 사이클 엔진의 재생냉각 설계에 유용하게 

활용될 수 있다.
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