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ABSTRACT

  A Numerical Simulation which uses preconditioning algorithm to examine unsteady combustion 

processes for the AP/HTPB propellant with a converging-diverging nozzle  has been compared with 

experimental data for solid rocket motor. To analysis reacting flow of solid rocket motor, unsteady 

pressure, temperature contour was simulated by grid moving of propellant.

초       록

  예조건화 기법을 이용하여 AP/HTPB 연료를 사용하는 내삽 노즐에 대한 수치해석을 실시하여 실험 

데이터와 비교해 보았다. 내부 현상을 파악하기 위해서 고체연료가 regression 되는 현상을 묘사하여 

시간에 따른 온도,압력등의 변화를 확인해 보았다.
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1. 서    론

  고체 연료 로켓은 액체로켓에 비해 제작이 용

이하고 발사가 빠르기 때문에 상업적으로는 물

론 군사적으로도 다양하게 응용되어 왔다. 하지

만 로켓모터의 내부의 현상은 복잡한 고체연료

의 연소현상과 고온 고압의 초음속 출구 조건으

로 인하여 실험을 통한 예측이 어렵고 많은 비

용이 드는 것이 현실이다. 또한, 연소실의 아음

속 영역과 초음속 영역이 공존하기 때문에 일반

적인 수치해석 기법으로도 그 현상을 묘사해내

기에 많은 문제점이 따른다. 이에 예조건화 기법

을 이용하여 로켓모터에 대한 수칙 해석을 가능

하게 한다. 

2. 고체로켓의 해석

 이번 연구에서는 AP/HTPB가 혼합된 고체 연

료에 대해 연소실과 노즐 내부에 대해서 해석을 

하였다. 고체연료의 화학반응은 복잡하기 때문에 
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때론 간략화시킨 방법이 사용되곤 한다. 이번 계

산에서는 A. Hegab[10]의 방식을 따라 계산 하

였다. 수치해석 단계는 우선 2차원 축대칭형 고

체로켓에 고체연료가 장착되어 있는 방식으로 

해석을 실시하고, 노즐은 내삽형 노즐에 대해서 

Multi-Block을 이용하여 계산을 하였다. 유동해

석을 위해서는 Advective Upwind Splitting 

Method(AUSM)[14]을 전 속도영역에서 가능하도

록 변형된 AUSM+를 적용하였고 난류 모델로서

는 Shear Stress Transport(SST)[7] 난류모델을 

적용시켰다. Figure 1은 이번 연구를 위한 격자 

구성을 나타내고 있다.

Fig. 1 내삽 노즐 격자

3. 지배 방정식

3.1 2차원 축대칭

 2차원 축대칭에 대한 예조건화된 지배 방정식

은 아래와 같이 나타난다.
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 예조건화된 방정식은 연속방정식에서 시간의 

밀도항이 압력항으로 바뀌어서 비압축성의 경우

에도 특이점이 없이 계산이 수월해지며 압축성

인 영역에서는 다시 밀도항으로 바뀌어서 일반

적인 압축성 방정식을 계산할 수가 있게 된다.  

 α는 축대칭인 경우 1이며 2차원일 경우 0으로 

정해진다.

  시간에 대해서는 2차 정확도를 가진 전진 기

법을 사용하였다.
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3.2 Shear Stress Transport

  벽면과 자유류에 대해서 정확도를 가지기 위해

서 κ-ω와 κ-ε을 혼합한 SST 모델을 사용하였다.

3.3 화학종 방정식

  

  연소해석은 반응식에 대해서 Arrhenius- type

의 식을 각 현상별로 찾아서 activation 에너지와 

상수값을 대입하여 계산한다.
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3.4 물성치

  기체상의 열전도도, 점성, 확산계수는 

Chapman-Enskog 의 이론에 맞추어서 정해주었

다. 비열과 엔탈피는 McBride et al.[11]의 다항

식의 계수를 사용하여 계산하였다.

  예조건화 행렬에 대해서 유동장, 연소장, 난류

장의 방정식을 한번에 계산하는 것은 많은 계산 

시간을 요하기 때문에 3개의 방정식으로 나누어

서 semi-implicit 방식으로 해석을 하였다. 계산

에 사용된 물성치는 Table 1과 같다.
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Parameters Values

EAP 22 kcal/mol

EB 15 kcal/mol

E1/RU 8.D3

E2/RU 1.1D4

A1 2.234D7×(P(atm))

A2 1.105D7×(P(atm))

ρAP 1950 kg/m3

ρB 920 kg/m3

Table 1. Property of AP/HTPB

4. 연구결과

  2차원 축대칭의 내삽형 노즐에 대해서 고체 

연료가 시간에 따라 변하는 과정을 묘사하였다. 

초기 조건은 대기압과 대기온도를 적용하였으며 

벽면은 no-slip, adiabatic condition을 출구는 아

음속일 경우 대기압으로 고정하며 초음속일 경

우 내삽하였다. 고체 연료의 표면은 질량보존식

과 에너지 보존식을 이용하여 온도와, 화학종을 

결정하였으며, 압력은 momentum balance를 이

용하여 도출하였다.

Fig. 2 연소실 압력변화

  Figure 2에서와 같이 내삽 노즐에 대해 실험으

로 측정한 압력과 수치 계산한 압력을 비교해 

보았을 때 상당히 잘 맞는 결과를 보여주고 있

음을 알고 있다.

Fig. 3 0.02 초 일때의 내부 온도

Fig. 5 2.0 초 일때의 내부 온도 

5. 결    론

  Composite propellant를 사용하는 내삽형 노

즐에 대한 2차원 축대칭 해석을 실시하여 보았

다.

  고체연료의 regression rate가 12.5mm/s 알려져 

있는데 수치적으로 연료표면이 감소하다가 2초가 

조금 지나면 연소가 중단되게 된다. 시간에 따라 

연료 형상 변화를 확인하였으며 그에 따른 내부

의 온도,압력, 마하 수의 변화도 살펴볼 수 있었

다. 또한 내부 압력의 변화를 확인해 보았을 때 

실험 결과와 상당히 유사한 것을 확인할 수 있었
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다. 개발된 코드를 가지고 향후 고체로켓의 성능 

해석을 위한 기반을 마련할 수 있을 것이다.
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