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선회수와 압력이 임계상태 로신 추진제 

축소형 다 분사기의 화염구조에 미치는 향 해석
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ABSTRACT

 This study has been mainly motivated to numerically model the supercritical mixing 

and combustion processes encountered in the liquid propellant rocket engines. In the 

present approach, turbulence is represented by the standard k-e model. To account for 

the real fluid effects, the propellant mixture properties are calculated by using 

generalized cubic equation of state. In order to realistically represent the 

turbulence-chemistry interaction in the turbulent nonpremixed flames, the flamelet 

approach based on the real fluid flamelet library has been adopted. Based on numerical 

results, the detailed discussions are made for the effects of swirl on flame structure of 

supercritical kerosene liquid propellant combustion.
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 최근 자동차  항공엔진, 로켓과 같은 기 에

서는 열효율과 시스템의 조 화를 해서  

더 작동 압력을 높여서 사용을 하고 있다. 특히 

로켓엔진의 경우 연소실 압력이 임계압까지 올

라감에 따라 연소실의 크기가 어들고, 노즐비

율이 증가하는 등 엔진성능을 향상시킬 수가 있

다.[1] 이러한 임계압력의 역에서는 기존의 

아임계 역과는 다른 유체의 특성을 보여주는

데, 열역학  물성치와 수송 물성치들이 기체와 

액체의 특성을 동시에 가지게 된다. 특히 압력은 

임계압력 이상이고, 온도는 임계온도 이하인 

월임계 역에서는 유체의 표면장력이 사라지

게 되어 기체처럼 거동하며, 용해도는 기체와 비

슷하며 도와 열 도도는 액체와 비슷한 값을 

가지는 특성을 보여주게 된다. 따라서 이러한 

임계 역에서의 비 혼합 연소는 추진제의 미립

화, 액 분열, 기화되는 일련의 아임계 연소특성

이 사라지고 난류 확산과 높은 도 구배, 이상

기체로부터 벗어난 열역학   수송 물성치들에 

의하여 지배된다. 

 여기에 로신의 경우에는 일반 인 메탄이나 

수소와 달리 동축 단 분사기는 사용되지 않는

다. 신 동축와류 분사기를 사용하여 로신이

나 산화제에 강한 와류를 만들어 각운동량을 증

가시켜 추진제의 혼합을 가속시킨다. 

 따라서 본 연구에서는 기하학   물리 으로 

복잡한 액체 추진제 분사시스템의 연소유동장해

석을 해 실제유체 층류화염편 연소모델을 3차

원 병렬 비정렬격자 기반코드를 용하여 액체 

로신 추진제를 사용하는 고성능 엔진인 RD-17

0엔진 분사연소조건의 축소형 다 분사기에 하

여 수치해석을 수행하 다. 

  본 연구에서는 로켓엔진 내 고압의 임계 연

소를 모사하기 하여 기존의 화염편 모델을 통

하여 검증된 난류 연소모델에 임계 유체의 물

성치를 generalized cubic equation[2]을 용하여

개선하 다. 내부에 지, 엔탈피, 정압 비열과 같

은 열역학  물성치들은 기본 으로 열역학  이

론을 바탕으로 generalized cubic equation을 사

용하여 이상기체 상태를 벗어난 정도를 고려하여 

임계 상태의 값을 개선하 다. 여기에서는 화

학종  혼합물의 성, 열 도 계수와 같은 수

송 물성치의 모델로 Chung, Ely, Hanley 그리고 

Takahasi의 모델을 사용하여 임계 상태인 유
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체의 수송물성치를 다루었다.

  난류 확산 화염은 1차원의 구조를 가지는 층류 

화염편들의 집합체로 볼 수 있는데 이 때 난류 

유동은 화염편들을 신장시키거나 주름지게 함으

로서 화염편 내부에서 분자 단 의 물질  열 

확산을 지배하고 비평형 화학반응에 향을 미치

게 된다. 국소화염구조로서 층류화염편은 향류 

확산화염해석으로부터 구하거나, Peters 변환에 

의하여 유도되는 화염편 방정식을 통해서 해석을 

할 수 있다.[3]

 본 실험을 수행함에 있어 압력의 향을 알아보

기 해서 연소실의 압력을 각각 250bar, 200bar, 

150bar의 조건을 사용하 고, 선회유동의 향을 

알아보기 하여 선회유동을 가진 입구조건과 선

회유동을 가지지 않는 입구조건에 하여 수치해

석을 수행하 다. 

 선회유동이 있을 때와 없을 때의 온도장을 Fig. 

1에 나타내었다. 본 연구에서는 단순화된 2차원 

선행연구를 통해서 선회수가 3 이상이 되면 그 

향이 크게 나타나지 않는다는 결론을 얻어서 3

차원 해석에서는 선회수 3을 가지는 경계조건을 

사용하 다. Fig. 1을 통해서 선회유동을 통해서 

생성된 재순환 역들이 연소실 내부의 화염장에 

얼마나 큰 향을 미치는지 확연하게 확인할 수 

있다. 이 재순환 역을 통하여 온도가 높은 

역의 기체들이 다시 분사기 입구로 옮겨오게 되

고, 이 재순환 역 자체도 추진제의 혼합을 

진시키는 역할을 하고 있기 때문에 화염의 길이

가 짧아지게 되거나, 화염이 안정화되는 역할을 

하고 있는데 결과 그림에 이러한 상들이 고스

란히 나타나고 있다. 그리고 선회 유동이 있는 

경계조건일 때에는 각각의 분사기들간에 재순환 

역들이 상호작용하고 있음을 알 수 있으나, 선

회유동이 없는 경우에는 단순한 제트유동을 사용

한 것처럼 연소실 내부의 온도분포를 만들고 있

다.

 다음으로 압력에 한 향의 결과를 Fig. 2에 

나타내었다. 본 연구에서는 압력을 낮춰 에 따

라서 산화제의 속도를 고정하고 이에 따라서 추

진제의 질량유량이 산화제연료비가 2.9가 나오게

끔 연료의 경계조건을 변화시켰다. 그에 따라서 

250bar에서 150bar로 압력이 낮아짐에 따라서 변

하게 되는 연료의 입구속도는 10% 미만이다. 따

라서 연소실 내부에 형성되는 화염구조에는 크게 

향을 미치지 않게 된고 온도의 최고치가 약간 

변하거나 간 생성물인 OH 의 질량분율 분포에 

향을 약간 미치는 정도의 결과를 보이고 있다.

 이를 통해서 축소형 다 분사기의 경우에는 상

으로 압력에 한 향보다는 선회유동에 의

한 향이 연소실 내부의 화염장에서 크게 작용

하고 있다는 것으로 사료될 수 있다.

Fig. 1 Contours of temperature field in the 

non-swirling and swirling( =3.0) flame field 

of the subscale RD-170 engine with 19 

injectors

Fig. 2 Effects of chamber pressure on 

temperature field in the constant oxidizer 

injection velocity condition 250bar(top), 

200bar(middle) and 150bar(bottom)

후     기
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