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ABSTRACT

A spacecraft obtains a reaction momentum required for an orbit correction and an

attitude control by exhausting a combustion gas through a small thruster in space. If the

exhaust plume collides with spacecraft surfaces, it is very important to predict the exhaust

plume behavior of the thruster when designing a satellite, because a generated disturbance

force/torque, a heat load and a surface contamination can yield a life shortening and a

reduction of the spacecraft function. The purpose of the present study is to ensure the

core technology required for the spacecraft design by analyzing numerically the exhaust

gas behavior of the 10 N class bipropellant thruster for an attitude control of the

spacecraft. To do this, calculation results of chemical equilibrium reaction between a MMH

for fuel and a NTO for oxidizer, and continuum region of the nozzle inside are

implemented as inlet conditions of the DSMC method for the exhaust plume analysis.

From these results, it is possible to predict a nonequilibrium expansion such as a species

separation and a backflow in the vicinity of the bipropellant thruster nozzle.

초 록

우주비행체는 우주공간에서 소형 추력기를 통해 연소가스를 노즐 외부로 배출시킴으로

써 궤도보정 및 자세제어에 필요한 반작용 모멘텀을 발생시킨다. 이때 배출된 배기가스가 

우주비행체의 표면과 충돌하면서 발생된 교란 힘 및 교란토크, 열 부하, 표면 오염 등은 

우주비행체의 수명 단축 및 기능저하를 유발시킬 수 있으므로 추력기 배기가스 거동에 

관한 예측은 우주비행체 설계시 매우 중요한 절차라고 할 수 있다. 본 연구에서는 우주비

행체의 자세제어용 추력기로 사용되는 10 N급 이원추진제 추력기의 배기가스 거동을 수

치적으로 해석함으로써 우주비행체 설계에 필요한 핵심기술을 확보하는 것이 목적이다.

이를 위해 모노메틸하이드라진(MMH) 연료와 사산화이질소(NTO) 산화제의 화학평형반응

과 추력기 노즐 내부 연속체 영역 계산을 수행한 후 배기가스 해석을 위한 직접모사법

(DSMC)의 유입조건으로 적용하였다. 해석 결과, 이원추진제 추력기 노즐 부근에서 배기

가스의 화학종 박리와 같은 비평형 팽창과 후방유동의 특성들을 예측할 수 있었다.
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원추진제 추력기), Exhaust Plume(배기가스), Direct Simulation Monte

Carlo(직접모사법)
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Ⅰ. 서 론

일반적으로 인공위성을 포함한 우주비행체의 

추진시스템은 발사체 분리 후 임무궤도로 전이하

기 위한 궤도투입기능과 임무궤도 상에서 자세제

어를 포함한 궤도유지기능을 수행해야 한다. 따

라서, 정지궤도위성 또는 무인화물선과 같이 수 

톤 이상의 중량을 가지는 대형 우주비행체의 경

우 연료 소모를 절감하고 중량을 최소화하기 위

해 비추력이 상대적으로 높은 모노메틸하이드라

진(Monomethylhydrazine, MMH, CH6N2)과 사

산화이질소(Dinitrogen Tetroxide, NTO, N2O4)를 

연료와 산화제로 조합한 이원추진제 시스템을 대

표적으로 사용한다[1]. 임무궤도에 도달한 우주비

행체는 연료와 산화제의 연소반응으로 발생시킨 

고온 및 고압의 연소가스를 소형 추력기 노즐을 

통해 외부로 배출시킴으로써 자세제어 및 궤도보

정에 필요한 반작용 모멘텀을 얻게 된다. 이때,

고진공의 우주환경으로 배출된 배기가스는 대기

압 조건에서와 달리 Prandtl-Meyer 각의 한계를 

초과하여 과도하게 팽창하게 된다. 그 결과 Fig.

1과 같이 우주비행체로 역류하는 후방유동(Back

-flow)에 의해 비행체 표면과 배기가스 간의 충

돌이 증가하면서 교란 힘 및 교란토크로 인한 자

세제어 외란, 고온의 배기가스로 인한 열 부하,

탑재체와 태양전지판의 표면 오염 등과 같이 우

주비행체의 수명 단축 및 기능저하를 유발시킬 

수 있다[2,3]. 따라서 추력기 배기가스 거동에 관

한 예측은 우주비행체 설계시 매우 중요한 절차

라고 할 수 있다[4].

모노메틸하이드라진과 사산화이질소를 사용하

는 이원추진제 추력기의 배기가스 연구 동향을 

살펴보면, 해외 우주선진국들에서는 독자 기술로 

해석 프로그램을 개발하여 인공위성 설계 단계에 

적용하여 왔다[5-7]. 대표적으로 유럽의 Airbus

Defence & Space 사에서는 1990년대부터 SYSTE

-MA/PLUME이라는 해석 소프트웨어를 개발하

Fig. 1. Thruster plume flow regimes in

vacuum[4]

여 모노메틸하이드라진과 사산화이질소를 사용하

는 자세제어 추력기 배기가스와 정지궤도위성체 

간의 상호작용을 지속적으로 모델링해왔다[5]. 이

를 통해 해석 모델과 결과를 체계적으로 데이터

베이스화하여 정지궤도위성 설계에 반영함으로써 

비용 절감과 기간 단축을 통해 위성체 개발과정

을 최적화하는데 활용하고 있다[5].

한편, 국내 연구동향을 살펴보면 저궤도위성인 

다목적실용위성 개발과 더불어 위성 기술자립화

를 지속적으로 추구한 결과 하이드라진을 사용하

는 단일추진제 소형 자세제어 추력기에 대한 배

기가스 연구는 국내 기술로 상당부분 진행되었다

[4, 8-10]. 반면에 모노메틸하이드라진-사산화이질

소의 이원추진시스템 경우 2010년 발사된 천리안 

위성에 처음으로 국내에 도입된 이래 현재 개발 

중인 2기의 정지궤도복합위성에도 사용될 예정이

지만 해외 우주선진국으로부터 기술이전이 극도

로 제한되는 분야일 뿐만 아니라, 이원추진제의 

연소현상 연구 부족 및 복잡한 시스템 구성과 운

영 등으로 인해 아직까지는 해외로부터 전체 시

스템을 구매하여 도입하고 있다. 특히 모노메틸

하이드라진과 사산화이질소를 사용하는 이원추진

제 추력기 배기가스의 경우 단일추진제 하이드라

진에 비해 가스성분의 종류가 다양하고 상당히 

고온이기 때문에 저궤도위성에 비해 우주비행체

에 미치는 영향이 클 것으로 예상된다. 그럼에도 

불구하고, 그 중요도에 비해 국내에서는 아직까

지 배기가스 거동에 대한 핵심연구가 본격적으로 

진행되지 않고 있다. 따라서 향후 차세대 정지궤

도위성 뿐만 아니라 달착륙선과 같은 우주비행체

를 개발하는데 필요한 이원추진시스템 핵심 설계

기술을 국내에서 자체적으로 확보함으로써 국가 

우주개발 능력의 자립도를 높이기 위한 일환으로 

본 논문에서는 우주비행체의 자세제어용 추력기

로 사용되는 10 N급 모노메틸하이드라진-사산화

이질소 이원추진제 추력기의 배기가스 거동을 본

격적으로 연구하는 것이 목적이다. 이때, 배기가

스의 거동 예측시 배기가스의 상태에 따라 전체 

계산과정을 연료와 산화제의 화학평형반응을 이

용한 추력기 연소실에서의 연소가스 해석,

Navier-Stokes 방정식을 이용한 추력기 내부 연속

체 영역의 유동해석, 직접모사법을 이용한 추력기 

외부 희박영역에서의 배기가스 거동해석의 3 단계

로 나누었으며, 각 단계에서 얻은 결과를 후속단

계의 입력조건으로 활용함으로써 전체 계산과정의 

효율성을 증대할 수 있도록 하였다. 이렇게 서로 

다른 수치기법들로부터 얻은 결과들을 입력조건으

로 결합함으로써 연속체와 희박영역을 동시에 고
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려하였을 뿐만 아니라 비평형성 및 후방유동 등과 

같이 진공의 우주공간에서 배기가스가 가지는 고

유의 특성들을 예측할 수 있었다.

Ⅱ. 이원추진제 추력기 내부유동 해석

2.1 10 N급 이원추진제 추력기

본 연구에서는 배기가스 해석결과의 유용성을 

높이기 위해 실제 정지궤도위성 및 무인화물선의 

자세제어용 추력기로 사용되고 있는 10 N급 이

원추진제 추력기를 해석모델로 고려하였다. 본 

추력기는 유럽 Airbus Defence & Space 사에서 

개발하였으며, 모노메틸하이드라진과 사산화이질

소를 이원추진제로 사용한다. 1974년부터 사용된 

이래 현재까지 다양한 인공위성 및 우주비행체의 

자세제어용 추력기로 130회 이상 사용되면서 안

정적인 성능을 보장하고 있다. 해당 추력기의 자

세한 성능규격을 Table 1에 정리하였다[1,11].

2.2 이원추진제 화학평형반응 계산

첫 번째 단계로서 이원추진제 추력기 노즐 내부

유동을 해석하기 위한 입력조건을 구하기 위해 식 

(1)에 제시한 모노메틸하이드라진과 사산화이질소

의 화학평형반응식을 이용해 연소실 내에서 이원

추진제 연소가스의 상태량을 계산하였다. 이때 액

체 연료와 액체 산화제는 화학반응 후에 기체 생

성물로 모두 변환되었다고 가정했으며, 생성물

Specification Data

Thrust 10 N

Specific Impulse 291 s

Flow Rate 3.50 g/s

Mixture Ratio 1.65

Chamber Pressure
(gauge pressure)

9 bar

Inlet Pressure 10 ~ 23 bar

Fuel MMH

Oxidizer N2O4

Configuration

Table 1. Specification of 10 N bipropellant
thruster[11]

No. Elementary Equilibrium Reactions

1  ⇔   
2  ⇔   
3  ⇔  
4  ⇔ 
5  ⇔ 
6  ⇔ 
7    ⇔ 
8    ⇔ 

9   ⇔ 
10  ⇔ 
11   ⇔ 

Table 2. Elementary equilibrium reactions[12]

을 이상기체로 모델링함으로써 표준엔탈피와 엔트

로피가 온도만의 함수가 되도록 단순화하였다[12].

 →




(1)

여기서 는 각 생성물들의 몰수를, α는 1몰의 

연료에 대해 반응에 참여하는 산화제의 몰수인 

이론반응계수(Stoichiometric Coefficient)를 나타

낸다[12].

식 (1)의 반응식에 따라 본 연구에서는 총 15가

지의 화학종 가스성분을 고려했으며, 각 생성물

들의 몰수 는 반응 전후 C, O, H, N 원자들

의 질량 보존방정식과 Table 2의 각 생성물들의 

개별 요소평형반응에 대한 평형상수 (i=1~11)

로 구성된 식 (2)의 비선형 연립방정식들을 계산

함으로써 얻을 수 있다[12].

  

  


  

  


   


  

   


  

   


  

   


    


    


    


 

   

(2)
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  


 

   


   

  

이때, 는 생성물들 몰수의 총 합을, 은 기준 

압력(=1.013 bar)에 대한 연소실 압력의 비를 의

미한다[12]. Table 2의 개별 요소평형반응에 대한 

평형상수들은 Gibbs의 자유에너지를 이용하여 

식 (3)과 같이 정의될 수 있으며, Gibbs의 자유에

너지는 식 (4)와 같이 특정 온도에서의 엔탈피와 

엔트로피 그리고 온도의 대수적 관계식으로 정의

될 수 있다[12].

  exp

∆ 



(3)

∆  ∆ ∆  (4)

본 연구에서는 연소실의 연소가스 생성물을 이상

기체로 가정하였으므로 정압비열, 표준 엔탈피 

그리고 엔트로피를 식 (5)~(7)과 같이 온도에 대

한 다항식 형태로서 정의할 수 있다[12].






 



 (5)


 

 





 


 


 


(6)


 
 ln


 


 


  (7)

이때, 각 식의 다항식 계수 a1~a7은 NASA에서 

제공하고 있는 데이터를 이용하였다[12].

종합하면 우선 주어진 연소가스의 온도를 이용해 

엔탈피, 엔트로피, Gibbs 자유에너지와 Table 2의 

개별 요소평형반응에 대한 평형상수 값을 순차적

으로 계산한다. 이 값들을 식 (2)의 16개 연립방

정식 계수로 대입한 후 비선형 연립방정식의 수

치해석 기법인 뉴턴법(Newton method)을 사용

하여 해를 구함으로써, 최종적으로 각 연소가스 

생성물들의 몰수(몰분율)와 더불어 식 (8)로부터 

연소가스의 단열화염온도를 예측할 수 있다.


  









 








(8)

이때, 는 반응물의 초기 온도, 는 생성물

의 단열화염온도를 나타낸다[12].

Gas
Product

Mole Fraction

Present

Result

CEA

Result

Relative
Error
(%)

 0.0362 0.0361 0.28

 0.3242 0.3236 0.19

 0.3041 0.3041 0.00

 0.1310 0.1311 0.08

 0.1561 0.1564 0.19

Table 3. Major mole fraction result of

MMH-NTO gas products for 10
N thruster

Present Result 3056.1 K

CEA Result 3051.4 K

Relative Error (%) 0.15

Table 4. Adiabatic flame temperature

results for 10 N thruster

상기의 절차를 통해 계산한 10 N 이원추진제 

추력기의 주요 연소가스 생성물 몰분율과 단열화

염온도 결과를 Table 3과 4에 제시하였다. 결과

의 신뢰성을 검증하기 위해 NASA의 CEA

(Chemical Equilibrium with Applications) 프로

그램과 비교한 결과 몰분율의 경우 최대 0.28%

이내의 오차를, 단열화염온도는 불과 0.15%의 오

차를 가지는 비교적 정확도가 높은 결과가 도출

된 것으로 확인되었다.

2.3 10 N 추력기 내부유동 해석

진공의 우주공간으로 추력기 내부유동이 배출

되면 벽면의 경계층 영향으로 인해 노즐 출구 부

근에서 급격한 후방유동(backflow)으로 확산하기 

때문에 배기가스 해석시 추력기 내부 경계층 유

동의 영향을 반영하는 것이 매우 중요한 것으로 

알려져 있다[4]. 일반적으로 추력기 내부 유동영

역은 분자 수가 충분히 많은 연속체 영역에 해당

되므로 기체운동론에 기반을 둔 직접모사법을 사

용할 경우 계산시간과 저장메모리의 크기가 비약

적으로 증가하는 단점이 존재한다[4]. 따라서 두 

번째 단계로서 본 연구에서는 추력기 노즐 내부

유동 해석시 계산의 효율성을 높일 수 있도록  

연속체 방정식인 Navier-Stokes 방정식을 기반으

로 한 상용 소프트웨어 FLUENT를 이용하였다.

이때, 정상상태로 가정하였으며, 난류모델은 

 SST(Shear Stress Transport) 모델을 사용

하였다.
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(a) Computational grid

(b) Temperature distribution [K]

(c) Mach Number distribution

(d) Density distribution [kg/m3]

Fig. 2. Internal flow results of 10 N thruster

한편 모노메틸하이드라진과 사산화이질소 이

원추진제 화학반응으로 인한 연소실에서의 연소

가스 상태량을 초기조건으로 입력하기 위해 2.2

절의 첫 번째 단계에서 구한 단열화염온도와 이

원추진제 연소가스 생성물들의 몰분율 값들을 동

결조건으로 적용하였으며, 이때 식 (1)의 15종 화

학종 가스성분 중에서 몰분율의 값이 비교적 높

은 비중을 차지하는 11종(CO2, H2O, O2, N2,

NO, CO, OH, H2, O, H, N)을 계산에 포함하였

다. 또한 연소실 초기 정체점 압력은 Table 1에 

명시된 추력기 설계규격인 연소실 압력 9 bar를 

적용하였다. 한편, 추력기 노즐 내부 연속체 유동

해석을 위한 계산영역은 Fig. 2(a)와 같이 축방향 

150개와 반경방향 41개로 구성된 총 6,150개의 2

차원 축대칭 정렬격자계로 모델링하였으며, 격자 

수에 따른 계산결과의 변화는 크지 않은 것을 확

인하였다. 최종 해석 결과 중에서 대표적으로 온

도, 마하수, 밀도 분포를 Fig. 2(b)~(d)에 제시하

였으며, 특히 온도의 경우 단일추진제 하이드라

진은 추력기 노즐 중심영역에서 약 130 K 정도

인 반면에[4], 모노메틸하이드라진-사산화이질소 

Fig. 3. Nozzle exit properties of thruster

이원추진제의 경우 이보다 높은 약 515 K으로 

예측되었다. 한편, 마하수는 단일추진제와 이원추

진제 추력기 모두 노즐 출구에서 5 이상의 초음

속 유동을 배출하는 것으로 확인되었다[4]. 최종

적으로 배기가스 해석시 직접모사법의 입력조건

으로 필요한 추력기 노즐 출구에서의 수밀도, 온

도, 축방향 및 반경방향 속도 분포들을 연속체 

방정식 계산결과로부터 도출하여 Fig. 3과 같이 

반경방향에 대해 무차원 형태로 정리하였다.

노즐 벽면에 근접할수록 벽면 부근에 존재하는 

경계층 영역으로 인해 각 물성치들이 급격하게 

변화하는 것을 확인하였으며, 그 결과 경계층 유

동의 영향을 고려하는 것이 배기가스의 거동을 

정확하게 해석하는데 중요한 인자라고 판단된다.

Ⅲ. 이원추진제 추력기 배기가스 해석

3.1 직접모사법

일반적으로 유동영역의 특성에 따른 계산방법

은 유동을 이루는 분자들의 평균 자유이동거리,

(mean free path)와 특성길이,  (characteristic

length)의 비로 정의되는 식 (9)의 Knudsen 수의 

크기에 따라 Fig. 4와 같이 구분할 수 있다[13].

  


(9)

본 연구에서 고려하는 진공의 우주공간은 분자

들 간의 평균 자유이동거리가 매우 크기 때문에 

희박영역에 해당되므로 Navier-Stokes 방정식과 

같이 연속체 영역의 유동 해석에 적용되는 방법
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Fig. 4. Knudsen number of flow regimes[13]

Set initial particle state and Distribute
particles into cells with their initial

position and velocity

Move individual particle and compute

interactions with boundaries during ∆

Index particles into cells

Select collision pairs and Perform
molecular collisions

Sample flow properties

Output results

Fig. 5. Flow chart of DSMC method

은 더 이상 적합하지 않게 된다.




  


  




 
 ∞
∞



 
    

(10)

따라서 개별 분자들의 거동을 모델링할 수 있도

록 식 (10)과 같이 정의된 볼츠만 방정식

(Boltzmann Equation)의 사용이 필요하다[13]. 볼

츠만 방정식은 Fig. 4에서 보듯이 모든 Knudsen

수의 영역에서 사용할 수 있다는 장점이 있는 반

면에 미분 항과 이중적분 항을 동시에 포함하고 

있어 비선형성이 크기 때문에 직접적으로 방정식

을 풀어 해를 구하기에는 한계가 크다. 따라서 

통계적인 기법을 통해 개별 분자들의 유동을 거

시적으로 시뮬레이션할 수 있는 직접모사법

(Direct Simulation Monte Carlo)을 사용해 근사

해를 구하는 방법이 많이 선호되고 있다[13].

직접모사법은 유동장을 구성하는 다수의 실제 

분자들을 일정 개수의 모사입자로 대표한 뒤, 기

체운동론에 기반하여 이들의 거동을 개별적으로 

추적한다. 이때, 시간에 따른 입자의 이동, 입자

간의 충돌 및 에너지 교환, 경계면에서 발생하는 

상호 작용 등 유체분자들의 미시적인 거동을 통

계적 기법으로 처리함으로써 온도, 밀도, 압력 등

과 같은 전체 유동장의 거시적 특성을 도출한다

[4]. 일반적인 직접모사법의 계산 알고리즘은 

Fig. 5와 같으며 충분한 반복계산을 수행함으로

써 볼츠만 방정식의 근사해를 구하게 된다[13].

3.2 10 N 추력기 배기가스 해석

Figure 1에 나타냈듯이 추력기 노즐 출구 부근

에서 연속체 유동상태로 배출된 배기가스가 노즐 

출구로부터 점점 가속되면서 급격한 팽창에 의해  

최종적으로는 분자간의 충돌이 극히 희박해지는 

자유분자 영역으로 유동의 특성이 바뀌게 된다.

이와 동시에 노즐 내부 경계층 유동의 영향으로 

인해 배출된 배기가스와는 반대인 상류 쪽으로 

역류하는 후방유동이 발생하게 되는데, 기존의 

연속체 방정식을 적용하여 해석할 경우 준평형 

상태 가정의 오류로 인해 후방유동 현상을 정확

하게 예측하기에는 물리적 한계가 큰 것으로 알

려져 있다[4].

따라서 본 연구에서는 노즐 출구를 기준으로 

추력기 내부와 외부 영역으로 나누어서 각 유동

특성에 적합한 계산방법을 적용한 후 노즐 출구

에서의 배기가스 물성치 결과를 공유함으로써 계

산의 효율성을 높이고자 하였다. 이를 위해 두 

번째 단계인 추력기 내부 유동영역에는 2.3절과 

같이 연속체 방정식을 적용하였고, 세 번째 단계

에 해당하는 외부 진공영역에서 확산하는 추력기 

배기가스의 거동해석에는 삼각형 셀을 이용하여 

비정렬 격자계를 구성한 2차원 축대칭 직접모사

법을 사용하였다[4].

이때, 추력기 내부 경계층 영역의 영향을 반영

함으로써 배기가스의 거동을 보다 정확하게 해석

하기 위해 연속체 방정식으로부터 계산된 Fig. 3

의 노즐 출구에서의 물성치 결과들을 직접모사법

의 유입조건으로 적용하였다. 또한, 직접모사법 

계산시 입자들의 충돌쌍은 Bird의 비시계수법

(No Time Counter)을 사용하여 샘플링하였으며,

입자들의 충돌 모델은 총 충돌단면이 각 충돌입
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(a) Boundary Condition

(b) Grid near nozzle exit

Fig. 6. Boundary condition and grid

자의 병진 에너지에 비례하는 가변강구모델

(Variable Hard Sphere Model, VHS)을 적용하였

다. 또한, 입자들 간의 충돌로 인해 교환된 병진에

너지와 내부에너지의 재분배는 Larsen-Borgnakke

모델을 사용하였으며, 모사입자와 고체표면과의 

상호작용은 확산반사(Diffuse Reflection) 모델을 

적용하였다[4]. 본 연구에서 고려한 직접모사법의 

계산영역과 경계조건을 Fig. 6에 제시하였다. 희

박영역에서 배기가스의 팽창과 확산으로 인한 거

동을 관찰하기 위해 노즐 전방의 축방향으로 3

m, 반경방향으로 2 m로 계산영역을 설정했으며,

노즐 상류 쪽으로 0.5 m의 영역을 추가로 고려

함으로써 후방유동도 고려할 수 있도록 하였다.

이때, 노즐 출구 부근의 배기가스 유동은 아직 

준연속체 영역에 해당되므로 직접모사법 계산 시 

분자간의 충분한 충돌을 통해 평균적으로 더욱 

정확한 샘플링 결과를 얻을 수 있도록 노즐 출구 

부근의 격자를 조밀하게 배치하였다. 또한 r = 0

은 축대칭 축이며, 그 밖의 외부 경계영역은 모

두 진공으로 가정했으며, 계산영역은 전체 7,077

개의 노드와 13,837개의 셀로 구성하였다. 총 

10,000번의 직접모사법 계산을 수행하는 동안 30

번 반복계산 후 샘플링했으며, 정상상태에 도달

했을 때 입자수는 약 26만개 정도이다.

직접모사법을 이용해 진공의 우주공간에서 배

기가스 거동을 해석한 주요 결과들을 Fig. 7에 

제시하였다. 우선 Fig. 7(a)의 유속결과를 살펴보

면 배기가스가 진공의 우주공간으로 배출됨과 동

시에 속도가 낮은 경계층 유동이 노즐 끝단(lip)

을 중심으로 급격하게 회전하는 것을 알 수 있

다. 그 결과 Prandtl-Meyer의 한계각 이상으로 

후방유동이 발생하면서 추력기 상류방향을 포함

한 전체 공간으로 배기가스가 확산되는 것으로 

분석되었다. 이러한 후방유동에 의해 배기가스 

분자들이 우주비행체 표면 및 부품들과 충돌함으

로써 오염, 교란 힘/토크, 열 부하 등의 부정적

인 영향들을 발생시킬 수 있기 때문에 우주비행

체 설계 시 배기가스 거동 해석을 통한 위성체 

형상과 핵심부품 위치의 최적화 필요성이 있다는 

점을 본 연구결과를 통해 재차 확인하였다.

Figure 7(b)의 밀도분포 결과를 통해 배기가스

가 노즐 출구로부터 멀어지면서 팽창되기 때문에 

밀도가 점차 감소하였으며, 후방유동에 의해 노

즐 상류영역에서도 주 유동에 비해 미약하지만 

일정 수준이상의 배기가스가 존재하는 것으로 예

측되었다. 이때, 대기압 조건에서 과팽창된 초음

속의 배기가스 밀도가 감소하다가 국소적으로 갑

자기 증가하는 유동 압축현상은 관측되지 않았는

데, 이는 사출된 배기가스의 압력이 진공의 우주

공간보다 항상 높기 때문인 것으로 판단되었다.

또한 후방유동 밀도가 기존연구[4]의 단일추진

제 하이드라진 보다 다소 높은 수준으로 분포하

였으며, 따라서 위성체와 이원추진제 배기가스 

간의 충돌 영향이 상대적으로 클 수 있을 것으

로 예상된다. 한편, 배기가스의 총 온도(overall

temperature), 병진(translational) 및 회전

(rotational) 온도분포들을 Fig. 7(c)~(e)에 나타내

었다. 단열조건 하에서 총 온도의 경우 경계층 

내부의 국부적인 가열로 인해 단일추진제 하이드

라진은 추력기 노즐 벽면 끝단에서 약 600 K 정

도로 계산되었으나[4], 모노메틸하이드라진-사산

화이질소 이원추진제의 경우 이보다 높은 2,000

K 정도로 예측되었다. 이는 노즐을 통해 단일추

진제와 이원추진제 모두 유사한 수준의 마하 수

로 배기가스를 팽창시키더라도 연소실에서 하이

드라진의 단열화염온도가 약 1,700 K 정도임에 

반해 모노메틸하이드라진-사산화이질소의 경우 

3,000 K 이상이므로 노즐 출구에서의 배기가스 

온도 역시 이원추진제가 상대적으로 높은 것으로
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(a) Streamline

(b) Density [kg/m3]

(c) Overall Temperature [K]

(d) Rotational Temperature [K]

(e) Translational Temperature [K]

Fig. 7. DSMC Results of MMH-NTO Plume

판단되었다. 그 결과, 단일추진제 하이드라진 배

기가스의 경우 노즐 출구에서 멀어질수록 주유동 

하류영역에서는 100 K 이하[4]로 감소하는 반면

에 이원추진제의 경우 400 K 이하로 점차 팽창

해 가는 것을 확인하였다. 또한 후방유동의 경우 

이원추진제 배기가스는 단일추진제의 130 K[4]보

다 높은 약 900 K 이하일 것으로 계산되었다. 따

라서 우주비행체와 이원추진제 배기가스 입자들

의 충돌로 인해 비행체 표면에 미치는 열하중의 

강도가 단일추진제보다 증가할 수 있으므로 이원

추진제 추력기 부근에 열적으로 민감한 부품들을 

배치할 경우 배기가스의 거동을 고려해서 최적화

할 필요가 있다고 사료된다. 그 밖에 병진 및 회

전 온도의 편차로부터 배기가스가 희박한 우주공

간에서 급격하게 팽창하는 동안 입자들의 충돌에 

의한 병진-회전 에너지 간의 에너지 교환이 대기

압과 달리 충분치 않아 발생하는 열적 비평형 현

상도 확인할 수 있었다.

(a)  [numbers/m
3]

(b)  [numbers/m
3]

(c)  [numbers/m
3]

Fig. 8. Number Density of Plume Species
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최종적으로 주요 배기가스 성분들의 화학종 

박리(species separation) 예측결과를 Fig. 8에 제

시하였다. 이를 위해 Table 3으로부터 11가지의 

화학종 중에서 대표적으로 몰분율이 가장 높은 

세 성분 , , 를 선정해 수밀도 분포를 

비교하였다. 그 결과, 제일 분자량이 가벼운 
입자가 다른 입자들과의 질량 차에 의해 배기가

스의 주 유동에서 박리되면서 다른 두 성분보다 

후방유동에 의해 추력기 상류영역에 넓게 확산 

및 분포하는 것을 Fig. 8(a)로부터 알 수 있다.

기존 연구[4]를 통해 단일추진제 하이드라진 배

기가스에서도 이와 유사한 현상이 예측되었으나,

촉매와의 열분해 반응으로 생성된 의 몰분율

이 이원추진제의 연소반응 결과보다 4배 이상 크

기 때문에 후방유동 영역에서의 절대적인  수

밀도 분포 값은 하이드라진 배기가스에 비해 상

대적으로 낮게 예측되는 것으로 판단된다. 한편,

몰분율이 비슷한 와 는 보다 분자량이 

크므로 추력기 상류영역으로의 확산보다는 노즐 

하류의 주 유동영역에 주로 분포되는 것으로 예

측되었다.

결론적으로 진공의 우주공간에서 배기가스 성

분들의 화학종 박리가 발생할 경우 추력기 노즐 

출구로부터의 위치와 방향에 따라 우주비행체에 

영향을 미치는 배기가스의 성분이 다를 수 있을 

것으로 판단된다.

Ⅳ. 결 론

일반적으로 이원추진제 시스템은 단일추진제  

시스템에 비해 비추력 값이 크기 때문에 적은 추

진제 소모량과 더불어 다양한 크기의 추력을 발

생시킬 수 있다는 장점이 있다. 따라서, 해외 우

주선진국에서는 수십 년 전부터 모노메틸하이드

라진과 사산화이질소를 사용하는 이원추진제 시

스템을 발사체, 인공위성, 무인화물선 등과 같은 

다양한 우주비행체의 궤도 진입 및 자세제어용으

로 광범위하게 사용 중이다. 근래에는 국내에서

도 현재 정지궤도 복합위성, 달탐사선 및 달착륙

선 개발이 진행되면서 모노메틸하이드라진-사산

화이질소를 사용하는 추진시스템의 필요성이 점

차 확산되고 있는 추세이다. 하지만 국내에서는 

아직까지 이원추진제의 배기가스 거동에 대한 핵

심연구가 본격적으로 진행되지 않고 있으므로,

본 연구에서는 이원추진시스템 핵심 설계기술을 

국내에서 자체적으로 확보함으로써 국가 우주개

발 능력의 자립도를 높이기 위한 일환으로 우주

비행체의 자세제어용 추력기로 사용되는 10 N급 

모노메틸하이드라진-사산화이질소 이원추진제 추

력기의 배기가스 거동을 본격적으로 연구하는 것

이 목적이다. 이때, 배기가스의 상태에 따라 전체 

계산과정을 연료와 산화제의 화학평형반응을 이

용한 추력기 연소실에서의 연소가스 해석,

Navier-Stokes 방정식을 이용한 추력기 내부 연속

체 영역의 유동해석, 직접모사법을 이용한 추력기 

외부 희박영역에서의 배기가스 거동해석의 3 단계

로 나누었으며, 각 단계에서 얻은 결과를 후속단

계의 입력조건으로 활용함으로써 전체 계산과정의 

효율성을 증대할 수 있도록 하였다. 이렇게 서로 

다른 수치기법들로부터 얻은 결과들을 입력조건으

로 결합함으로써 연속체와 희박영역을 동시에 고

려하였으며, 그 결과 기존의 단일추진제 하이드라

진 배기가스 결과와 비교를 통해 이원추진제 배기

가스에 대한 비평형성 및 후방유동, 화학종 박리 

등과 같은 고유의 특성들을 예측할 수 있었다. 본 

연구결과를 통해 진공의 우주공간에서 추력기 노

즐 출구로부터의 위치와 방향에 따라 우주비행체

에 영향을 미치는 배기가스의 성분, 온도, 수밀도 

등의 영향이 다를 수 있기 때문에 최적화된 우주

비행체 설계를 위해서는 추력기 배기가스의 주요 

성분과 거동에 대한 검토 과정이 필요할 것으로 

사료된다.

현재 본 연구 결과를 토대로 모노메틸하이드

라진-사산화이질소의 다단계 화학반응 및 3차원 

위성체 형상에 대해 추력기 배기가스가 미치는 

영향을 연구하였으며, 후속 논문에서 상세하게 

소개할 예정이다.
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