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            Abstract
          
        

        
          극초음속 순항 비행체에 탑재되어 운용 가능한 능동냉각시스템을 개발하기 위해서는 탄화수소 액체연료의 흡열반응을 이용한 재생냉각 기술에 대한 일련의 연구가 선행되어야 하며, 그 중에서도 광범위한 온도/압력 조건에서의 탄화수소 항공유에 대한 열물리적 물성치 획득과 함께 재생냉각시스템용 미세채널 내에서의 초임계 탄화수소의 유동/열전달/흡열분해 특성 등에 대한 연구가 필수적이다. 이에 따라 본 연구에서는 최근 전세계적으로 수행되고 있는 효율적인 극초음속 비행체용 재생냉각시스템 개발을 위한 초임계 탄화수소 항공유의 냉각채널 내에서의 물성치/유동/열전달/흡열분해 특성에 관한 다양한 기술 및 그와 관련된 주요 연구 동향을 분석하였다.

        

        
          
            초록
          
        

        
          In order to develop active cooling systems for a hypersonic cruise vehicle, a series of studies need to be preceded on regenerative cooling technologies by using endothermic reaction of liquid hydrocarbon aviation fuels. Among them, it is essential to scrutinize fluid flow/heat transfer/endothermic pyrolysis characteristics of supercritical hydrocarbons in a micro-channel, as well as to acquire thermophysical properties of hydrocarbon fuels in a wide range of temperature and pressure conditions. This study, therefore, reviewed those technologies and analyzed major findings in related research areas which have been carried out worldwide for the development of efficient operational regenerative cooling systems of a hypersonic flight vehicle.
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      1. 서 론
      지구 대기권 내에서 마하 5 이상의 속도로 순항이 가능한 극초음속 비행체는 실용화에 성공할 경우 민간용으로는 극초음속 여객기로, 군사용으로는 극초음속 유도무기로 사용 가능하다[1]. 또한 극초음속 순항 비행체의 추진기관은 TSTO(Two-Stage-to-Orbit) 개념의 우주발사체에도 적용되어 대기권 내에서 작동하는 재사용 가능한 고효율 엔진으로 활용될 수 있다[2]. 이러한 극초음속 비행체용 추진기관으로는 스크램제트 엔진이 매우 효과적인 것으로 알려져 있는데, 이는 연료의 연소에 필요한 산화제를 대기중으로부터 초음속으로 흡입하고 연소실 내에서도 그 유동 속도를 초음속으로 유지한 상태에서 연료를 혼합/연소시키므로, 로켓 추진기관보다 높은 비추력 성능을 발휘할 뿐만 아니라 광범위한 속도 영역에서 운용 유연성을 가지는 장점이 있다[1,3]. 그런데 스크램제트 엔진을 이용한 극초음속 순항 비행이 가능하기 위해서는 동체의 공력가열과 엔진 연소실의 고온가열 문제를 해결해야 할 뿐만 아니라[4], 스크램제트 엔진의 초음속 연소실 내에서의 복잡하고 매우 빠른 공기 유동에서도 연료를 효과적으로 혼합하고 연소시킬 수 있어야 한다[1,5].

      이러한 스크램제트 엔진의 연료로서는 수소(hydrogen, H2)와 탄화수소(hydorcarbon, CmHn)가 적용 가능한데, 그 중에서도 수소는 매우 빠른 화염전파속도를 가지므로 초음속 유동에서의 연소에 유리할 뿐만 아니라 단위 질량당 에너지 밀도도 높은 장점이 있지만, 상온에서는 기체 상태로 존재하기 때문에 공간이 극도로 제약되는 극초음속 비행체에 액체 상태로 탑재하기 위해서는 복잡하고 무거운 극저온 저장 시스템이 요구되므로 실제 극초음속 비행체에 적용하기에는 실용성이 떨어진다[1,3,5]. 반면에 탄화수소는 화염전파속도가 수소에 비해 매우 낮으므로 초음속 연소에 불리한 단점이 있지만 대부분의 탄화수소 연료는 상온에서 밀도가 높고 안정적인 액체 상태로 존재하므로 취급이 용이하고 효율적인 저장이 가능하여 실용적인 극초음속 비행체에 적용하기에 유리하다[3,6,7]. 뿐만 아니라 탄화수소 액체연료는 고온으로 가열시 많은 양의 열을 흡수하면서 저분자량 탄화수소로 열분해(thermal cracking or pyrolysis)되는 특성이 있고, 또한 적절한 촉매를 적용하면 열분해시보다 낮은 온도에서도 흡열반응을 일으키면서 촉매분해(catalytic cracking)되는 특성이 있다[8-10].

      따라서 이러한 탄화수소의 흡열분해 반응을 이용하여 연료를 냉각이 필요한 곳에 냉매로서 순환시키는 능동재생냉각시스템을 적용하면, 극초음속 비행에 따른 동체와 엔진의 극심한 가열문제를 해결함과 동시에 냉매로 순환하면서 고온으로 가열되거나 다양한 저분자량 탄화수소 성분들로 분해된 연료가 스크램제트 엔진의 초음속 연소실에 공급될 경우 연료가 액체 상태일 때보다 훨씬 빨리 공기와 혼합/연소되므로, 초음속 연소 효율이 크게 높아질 뿐만 아니라 추진기관 시스템의 전체적인 싸이클 성능도 향상된다[1,2,11-14]. 그런데, 일반적으로 탄화수소 항공유를 이용한 재생냉각은 채널 내부에서의 상변화를 방지하고 열전달 특성을 증대시키기 위하여 임계 압력 이상에서 이루어지도록 설계하므로, Fig. 1에 보이는 바와 같이 연료가 냉각채널 내에서 냉매로 순환하면서 가열되면 초임계(supercritical) 상태까지 도달할 뿐만 아니라 흡열분해되기도 한다[15-18].

      
        
        

        Fig. 1 
				
        

        
          Schematic representation of regenerative cooling technology for advanced aircraft[15]. 
        
        

        

      

      따라서, 실제로 운용 가능한 극초음속 비행체용 재생냉각시스템과 이와 연동된 스크램제트 엔진을 개발하기 위해서는 초임계 압력/온도 조건에서의 탄화수소 항공유에 대한 물성치를 획득하고, 이를 이용하여 재생냉각시스템용 미세채널 내에서의 초임계 탄화수소 연료의 유동/열전달/흡열분해 특성을 파악하며, 재생냉각시스템을 통과하여 스크램제트 엔진의 연소실로 공급된 초임계 상태 또는 흡열 분해된 연료의 초음속 공기 유동으로의 분사/분무/혼합/연소 특성을 규명하기 위한 일련의 체계적이고 심층적인 연구가 수행되어야만 한다.

      능동재생냉각시스템의 운용 특성을 결정하는 요소는 크게 탄화수소 흡열연료, 재생냉각 채널, 시스템 소재 및 구조로 구분할 수 있는데, 이전연구들[19,20]에서는 우선 탄화수소 흡열연료와 관련된 기술적인 사항들을 정리한 바 있다. 특히, 탄화수소 항공유 자체의 흡열분해 특성을 나타내는 파라미터인 흡열량, 전환율, 분해 생성물, 그리고 탄소침적(coking) 경향에 대한 세부 내용은 참고문헌[19]에 수록하였고, 탄화수소 액체연료의 효과적인 흡열분해 특성 개선 및 성능 향상 방안으로서 다양하게 시도되고 있는 촉매 분해와 수증기 개질에 관한 연구 동향은 참고문헌[20]에 정리한 바 있다.

      따라서 본 연구에서는, 이와 같은 탄화수소 항공유의 흡열 특성 및 성능 향상 연구 결과를 정리한 데 이어서[19,20], 탄화수소 연료를 냉매로 적용하는 효율적인 극초음속 순항 비행체용 재생냉각 채널 및 이와 관련된 흡열재생냉각 기술 전반에 대한 연구 동향을 분석하였다.

    

    

  
    
      2. 능동재생냉각시스템의 운용 특성 및 소요 기술 
      전세계적으로 현재까지 수행된 재생냉각시스템에 관한 연구는 대부분 로켓엔진의 연소실 냉각에 관한 연구가 대부분이었으며[21], 스크램제트 엔진이 적용된 극초음속 순항 비행체의 능동냉각시스템에 관한 연구는 약 10여년 전부터 본격적으로 시작되었다. 극초음속 비행체와 스크램제트 엔진은 높은 열하중에 노출되면서도 냉매로 사용 가능한 연료 유량이 제한되므로 능동재생냉각시스템을 적용하여 동체 및 엔진 구조물의 국부적인 과열을 방지하고 균일하고도 충분한 냉각 성능을 유지하기 위해서는 한정된 연료량을 효과적으로 냉각 채널에 분포시킴으로서 연료의 흡열 성능을 극대화할 수 있는 냉각 채널의 최적설계가 필수적이다[16].

      일반적으로 스크램제트 엔진의 재생냉각을 위한 열유속은 2∼20 MW/m2 수준이고[17], 이를 냉각하기 위해서는 탄화수소 연료의 유량 범위에서 연료 온도가 1000 K까지 상승하는데[16], 일반적인 탄화수소 연료는 800 K 이상이 되면 열분해되기 시작하여 CH4, C2H4, C2H6 등의 저분자량 탄화수소가 생성된다[17]. 이와 같이 연료가 임계점을 넘어 초임계 상태가 되거나 흡열분해 반응으로 인하여 유체의 구성성분이 바뀌면, Fig. 2와 같이 밀도, 비열, 점도, 열전도도 등의 열물리적 물성치(thermophysical properties)가 온도/압력에 따라 모두 급격하게 변화하는데, 특히 임계온도를 지나면서 밀도는 급격히 감소함과 동시에 비열은 급상승하므로, 그 결과로서 유체의 압축성 증가로 인한 유동 특성의 급격한 변화와 연료의 열용량 급증 현상이 발생한다[22-25]. 결국 이러한 초임계 상태에서의 탄화수소 항공유의 물성치 변화는 재생냉각시스템 내부에서 채널 유로의 크기, 구조, 배열, 중력에 대한 유동 방향 등과 연계되어 유동 불안정 현상이 발생하는데[26,27], 이는 능동냉각시스템의 채널 내에서 대류 열전달 특성을 급격하게 변화시키고[22,23,28,29], 이는 다시 체류 시간과 반응률을 변화시켜 열전달량 변화 및 열분해 반응에 큰 영향을 미치게 되므로[22,28,30,31], 그로 인한 연료의 흡열량 변화와 재생냉각시스템의 냉각 성능 변화로 이어지는 연쇄 효과가 발생하게 된다.

      
        
        

        Fig. 2 
				
        

        
          Variation of RP-3 kerosene properties with temperature at P = 3.5 MPa[22,23]. 
        
        

        

      

      결과적으로 냉각 채널 내부에서는 유체의 물성치, 유동 특성, 대류 열전달, 열분해 반응 사이에 복잡한 상호 작용이 발생하며[16-18], 또한 재생냉각시스템을 순환하면서 매우 높은 온도로 가열되어 초임계 상태까지 도달하거나 흡열분해된 탄화수소 연료가 다양한 형상과 크기의 인젝터를 통하여 스크램제트 엔진의 초음속 연소기로 분사되면 일반적인 액체연료의 분사 특성과는 완전히 다른 양상을 보이게 되고[32], 그 결과 초음속 연소기 내에서 공기와 혼합/점화/연소되는 특성에 큰 영향을 미치므로, 결국 연료와 재생냉각시스템의 운용 특성은 극초음속 비행체의 냉각 성능 뿐만 아니라 스크램제트 엔진의 연소 성능까지도 결정하는 중요한 변수가 된다.

      이상에서 살펴본 것과 같이, 효과적인 극초음속 비행체용 능동재생냉각시스템의 설계와 운용을 위해서는 재생냉각 채널 내부에서의 흡열 및 냉각 특성을 결정하는 초임계 탄화수소 항공유의 일련의 복잡한 물성치/유동/열전달/열분해 사이의 열유체역학적/화학적 상호작용의 메커니즘을 규명하고 그 특성을 정확하게 예측/분석할 수 있어야 한다. 이를 위하여 현재까지 수행된 주요 연구 결과들을 주제별로 정리하면 탄화수소 액체연료에 대한 아임계-초임계 상태의 열물리적 물성치를 획득하고 근사하는 기법, 미세유로에서 초임계 탄화수소의 유동 불안정 현상 및 그에 따른 열전달 급증/급감 특성, 탄화수소 액체연료의 흡열분해와 유동의 상호작용 등으로 구분되며, 따라서 제3∼4장에서는 이에 대한 세부 연구 결과들을 분석하여 정리하였다.

    

    

  
    
      3. 초임계 탄화수소의 열물리적 물성치 
      
        3.1 열역학적 상태량(Thermodynamic properties)
        임계점 부근 및 초임계 상태에서 유체의 급격한 열역학적 물성치 변화 거동을 정확하게 표현하기 위해서 다양한 실제기체 상태방정식(EoS)들이 개발되었다. 그 중에서도 Lee-Kesler의 corresponding states equation과 BWR(Benedict-Webb-Rubin) EoS가 현재까지 학계에서 가장 정확한 상태방정식으로 알려져 있으나, 매우 복잡한 형태와 강력한 비선형성으로 인하여 계산에 막대한 시간이 소요되므로 공학적인 목적으로 사용하기에는 무리가 있다[25,33]. 따라서 대부분의 연구에서는 적정한 공학적 정확도를 가지면서도 수치적으로 다루기가 용이한 2-parameter cubic EoS인 SRK(Soave-Redlich-Kwong) 모델과 PR(Peng-Robinson) 모델을 적용하였는데, 특히 SRK EoS는 큰 임계압축성인자(critical compressibility factor, Zc)를 가지는 저분자량 탄화수소의 상태방정식으로 적합한 반면 PR EoS는 작은 Zc를 가지는 고분자량 탄화수소의 상태방정식으로 적합하다[17,25]. 그러나 이와 같이 적용 범위가 제한되는 SRK EoS와 PR EoS는 고분자량 탄화수소 항공유가 재생냉각채널 내부에서 초임계 상태로 가열되면서 다양한 저분자량 탄화수소들로 열분해되는 초임계 화학반응 혼합물의 상태량을 정확하게 예측하는 데에는 한계가 있다.

        Cismondi and Mollerup[34]은 이러한 SRK EoS와 PR EoS의 한계를 극복하기 위해 두 모델을 통합하여 3-parameter cubic EoS인 RK-PR 모델을 제안하였는데, 이러한 RK-PR EoS의 일반화된 형태는 다음 Eq. 1과 같다.
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        위의 RK-PR EoS는 Extended corresponding states principle에 근거하여 각 순수 물질들의 고유 특성 파라미터인 Zc와 ω(acentric factor)를 이용하여 각각의 계수들을 구함으로써 P- ρ-T 사이의 관계를 결정하게 된다. 이러한 RK-PR EoS는 Fig. 3에 보이는 것처럼 고분자량과 저분자량 탄화수소를 모두 포함하는 광범위한 Zc 영역에서 일관성 있는 정확도를 가지며, 따라서 최근 초임계 유체의 유동, 열전달, 열분해 및 연소 연구에 많이 이용되고 있다[17,18,25].

        
          
          

          Fig. 3 
				
          

          
            Density versus alkane carbon number calculated by the three different cubic EoS[25]. 
          
          

          

        

        한편, RK-PR EoS를 포함한 대부분의 상태방정식들은, 순수 물질에 대한 열역학적 물성치는 물론 임의의 성분을 가지는 혼합물에 대해서도 이를 가상의 순수 물질로 가정하고 일반적인 혼합 법칙(combination rules)을 적용하여, 이 혼합물을 대표하는 가상의 임계 압력과 임계 온도(pseudo-critical pressure and temperature, Pc & Tc), 그리고 혼합물의 Zc와 ω를 구한 후 이를 이용하여 아임계-초임계 조건에서의 혼합물의 상태량과 다양한 열역학적 관계식들을 획득하는 데에 사용된다[17,25]. 예를 들면 Kim 등[25]은 케로신과 액체산소를 사용하는 로켓엔진의 연소 해석을 위해 RK-PR EoS를 도입하여 모사연료(surrogate fuel)로 가정한 케로신(kerosene)의 열역학적 물성치 근사기법을 개발하였고, Feng 등[17,18]은 Fig. 4에 보이는 바와 같이 RK-PR EoS를 적용하여 다양한 온도/압력 조건에서 케로신 모사연료와 열분해 생성물의 밀도와 비열을 획득하였으며 이를 이용하여 미세채널 내에서 초임계 상태 연료의 유동 및 열전달 특성과 그에 의한 탄화수소의 열분해 반응을 해석함으로써 비교적 실험 결과와 유사한 계산 결과를 획득하였다.

        
          
          

          Fig. 4 
				
          

          
            Comparison of thermodynamic properties of kerosene surrogate under different pressures[18]. 
          
          

          

        

      

      
        3.2 전달 물성치(Transport properties)
        열역학적 물성치는 근본적으로 평형(equilibrium)에 도달해 있는 유체의 상태를 나타내는 물리량인데 반하여, 전달 물성치는 천이(transient) 상태에서의 열 또는 물질 전달의 비율을 정량적으로 표현하는 상태량이다[33]. 현재까지 전달 물성치들을 예측하기 위한 다양한 근사기법들이 개발되어 있는데, 이들은 대부분 표준 순수 물질에 대한 열역학적 상태량과 전달 물성치 데이터를 사상(mapping)해 놓고 extended corresponding states principle에 입각하여 각 물질(순수 물질 또는 혼합물)의 특성 파라미터(Pc, Tc, Zc, ω)를 이용하여 온도, 압력, 밀도 등의 열역학적 상태량을 환산(scaling)한 후 이로부터 사상되어 있는 전달 물성치를 예측하는 기법을 사용한다[33].

        이러한 근사기법들 중에서 고압 조건에서 탄화수소의 점도 예측은 Brule and Starling이 제안한 경험식이 가장 적합한 것으로 알려져 있으며[35], 이전의 여러 연구들에서 케로신 모사연료의 초임계 영역의 점도를 예측하는데 이 방법을 사용하였다[17,18]. 그러나 Brule and Starling의 근사식을 포함한 대부분의 점도 예측 기법들은 임계점 부근이나 액체의 점도 예측에는 오차가 많이 발생하는 문제가 있는 것으로 지적되었고[35], 이를 개선하기 위하여 Fan 등[36]은 초임계 조건을 포함하는 광범위한 영역에서 다양한 탄화수소의 점도를 예측할 수 있는 모델로서 PR-EoS에 기반한 PRμ 점도 모델을 다음 Eq. 2와 같이 제안하였다.
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        이 방법은 2-parameter cubic equation 형태인 PR-EoS의 온도-압력-밀도 사이의 관계식을 Eq. 2와 같이 온도-압력-점도 사이의 관계식으로 치환한 형태를 이용하는데, Fan 등[36]은 methane(CH4)부터 n-dodecane(C12H26)에 이르는 다양한 분자량의 탄화수소 연료에 대하여 광범위한 온도/압력 조건에서의 점도 예측 성능이 이전에 개발된 다른 점도 예측 모델에 비해 상당히 개선되었음을 확인하였으며, Wu 등[37]은 PRμ 모델의 정확도를 더욱 향상시킨 개선 모델을 제시하였다. Fig. 5에는 Wu 등[37]의 PRμ 개선 모델을 이용한 propane(C3H8)의 점도 예측 결과와 실험 데이터와의 비교를 도시하였는데, 초임계 영역을 포함한 전체적인 예측 성능 뿐만 아니라 임계점 부근에서의 점도 예측 결과가 실험 데이터와 매우 잘 일치함을 알 수 있다.

        
          
          

          Fig. 5 
				
          

          
            Comparison of viscosities between calculated and experimental data of pure propane[37]. 
          
          

          

        

        다른 전달 물성치인 열전도도를 예측하는 기법들도 점도와 유사하게 extended corresponding states method를 이용하여, 표준 물질에 대한 실험 데이터로부터 상태방정식과 열전도도 사이의 상관관계를 미리 설정해 놓고 그로부터 특정 물질의 열역학적 상태량에 대응되는 열전도도를 추산하는데, 이때 특이한 점은 열역학적 상태를 표현하는 입력 파라미터로 온도와 압력 대신 Eq. 3에 보이는 것과 같이 온도와 밀도를 이용하여 열전도도를 계산한다는 사실이다[33,34,38].
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        위의 열전도도 근사식은 Ely and Hanley[38]가 제안한 TRAPP(Transport Property Prediction) method에서 사용한 것으로서, 열전도도 예측의 기본 개념을 잘 나타내고 있다. 즉, 첫 번째 항은 저밀도(낮은 압력) 조건에서 온도만의 영향을 고려하고, 두 번째 항은 밀도(또는 압력)에 의한 영향을 1차적으로 고려하며, 세 번째 항은 고밀도 조건의 변화를 추가적으로 고려한다[38].

        현재까지 개발된 여러 가지 열전도도 예측 기법들 중에서는, 비록 극성(polar) 분자를 포함한 일부 물질에 대해서는 오차가 크게 발생하는 한계가 있지만, TRAPP method와 Chung’s method가 다양한 물질의 고밀도 영역에서의 열전도도를 계산하는데 가장 적합한 것으로 알려져 있다[17,35]. Fig. 6에는 Feng 등[18]이 임계점을 포함하는 다양한 온도/압력 조건에서 케로신 모사연료에 대한 열전도도를 구하여 NIST 데이터와 비교한 결과를 보여주는데, 오차가 다소 존재하기는 하지만 전체적으로 우수한 예측 성능을 나타내고 있다.

        
          
          

          Fig. 6 
				
          

          
            Variation of RP-3 kerosene properties with temperature at 3.5 MPa[18]. 
          
          

          

        

        마지막으로 혼합물의 확산계수의 경우에, Feng 등[17]은 케로신 모사연료에 대하여 이종 기체 계(binary gas systems)에서의 확산계수(diffusion coefficients)를 Fuller의 실험식으로부터 구하고, Takahashi가 제안한 corresponding states method로 압력 변화의 효과를 보정한 후, 혼합물 내에서 특정 성분의 확산계수를 일반적인 혼합 법칙으로부터 다음 Eq. 4와 같이 계산하였다[17,35].
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        이상에서 정리한 바와 같이 초임계 상태의 탄화수소 연료 뿐만 아니라 흡열분해로 생성된 혼합물의 열물리적 물성치를 다양한 온도/압력 조건에서 획득하는 기법은 여러 참고문헌에 상세히 기술되어 있으며, 그 중에서도 Feng 등[17,18]의 연구 결과에 가장 잘 정리되어 있다.

      

    

    

  
    
      4. 재생냉각 채널 내부유동
      
        4.1 유동 특성 
        제1장과 2장에서 언급한 바와 같이 탄화수소 항공유가 냉각채널 내에서 냉매로 순환하면서 가열되면 임계점을 넘어 초임계 상태가 되거나 흡열분해되어 유체의 구성성분이 변하게 되고, 그에 따라 유체의 물성치들도 온도/압력에 따라 급격하게 변화하면서, 재생냉각시스템의 채널 내부 유동은 매우 복잡한 양상을 보이게 된다. 그 중에서도 가장 대표적인 특이 현상은 2상유동불안정(two-phase flow instability)인데, 원래 이 현상은 발전용 보일러 내부에서 냉각에 사용되는 물이 비정상적인 운용 조건에 노출될 경우 비등에 의한 상변화가 발생하여 유동이 불안정해짐과 동시에 냉각 성능에도 큰 영향을 미친다는 사실이 밝혀지면서 본격적으로 연구되기 시작하였다[26,27].

        이러한 2상유동불안정 현상은 발생 메커니즘에 따라 여러 가지 모드로 존재하는데, 그 중에서도 채널 내부유동과 밀접하게 관련되어 있는 모드는 dynamic instability mode로 분류되는 density-wave fluctuation 및 pressure drop oscillation과 static instability로 분류되는 flow excursion(또는 Ledinegg instability) 등이 있다[26,27]. 이 중에서 특히 Ledinegg instability는 다른 불안정 모드에 비해 상대적으로 연구가 덜 되어 있지만, 외부로부터 열전달이 있는 복수의 병렬 냉각채널(multiple parallel channel system) 내부의 초임계 유동과 가장 밀접하게 관련되어 있는 유동불안정 모드이다[27]. 이와 같은 Ledinegg instability는 이론적으로 Fig. 7에 보이는 바와 같이 가열되는 채널의 내부 유동에서 발생하는 열-수력학적 커플링(thermal-hydraulic coupling) 현상이며, 서로 다른 밀도의 2상유동이 존재함으로 인하여 동일한 압력손실에 대해 2개 이상의 유량 값을 가지게 되는 이른바 유동의 다가 특성(flow multi-valued characteristics)으로부터 발생하는 불안정 현상이다. 그런데, 일반적인 물의 경우에는 비등(boiling)에 의한 상변화만 존재하므로 Fig. 7(a)에 보이는 바와 같이 하나의 압력손실에 최대 3개의 유량 값이 대응되는 3차 곡선 형태를 가지는데 반해, 흡열분해가 수반되는 초임계 탄화수소 연료의 경우에는 pseudo-boiling과 pyrolysis에 의해 기체 상의 저분자량 탄화수소들이 발생하는 급격한 밀도변화 효과로 인하여 Fig. 7(b)와 같이 동일한 압력손실에 최대 5개의 유량 값이 대응되는 5차 곡선 형태를 가지는 것으로 알려져 있다[27]. 이를 실험적으로 증명하기 위하여 Guo 등[27]은 원형 단면을 가지는 단일 미세채널 내부에서 케로신을 유체로 사용하여 임계점을 포함하는 광범위한 온도/압력 조건에서의 Ledinegg instability에 대한 실험을 수행하였고, 그 결과 Fig. 8과 같이 실험 결과가 이론적으로 예측된 것과 유사한 경향을 따라가는 것을 확인하였다. 다만 Guo 등[27]의 연구에서는 실험장치의 한계로 인하여 Fig. 7(b)에 5번으로 표기된 현상까지는 확인하지 못하였고, 따라서 Fig. 8에는 4차 곡선의 형태로 실험 결과가 제시되어 있다.

        
          
          

          Fig. 7 
				
          

          
            The multi-valued thermal-hydraulic curve for (a) water and (b) endothermic hydrocarbon fuels[27]. 
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 8 
				
          

          
            Experimental results on flow multi-valued characteristics for 1.0 mm diameter channel at supercritical pressure of 3 MPa[27]. 
          
          

          

        

        Fig. 7(b)로 예측되고 Fig. 8에서 확인된 유동 현상은 Ledinegg instability가 재생냉각 채널 내부에서 초임계 탄화수소의 복잡한 유동 특성을 지배하는 주요인일 뿐만 아니라 그로 인하여 대류 열전달 특성도 크게 바뀔 수 있음을 의미하는 중요한 결과이다. 특히 극초음속 비행체용 능동냉각시스템에는 다수의 재생냉각 채널들이 병렬로 배치되어 있으므로 각 채널에서의 이러한 유동불안정 현상은 곧 이웃하는 다른 채널의 유동 및 열전달 특성에도 밀접한 영향을 미치게 됨을 유의해야만 한다[27].

        이외에도 재생냉각 채널 내부에서 발생하는 특이한 유동 현상들 중에는 채널 단면의 유동 불균일(flow non-uniformity)[39] 및 중력에 의한 부력 효과(buoyancy effect)[40] 등이 있으며, 이들은 모두 유로의 크기, 구조, 배열, 중력에 대한 유동 방향 등과 연계되어 유동 특성에 다각적으로 영향을 미치게 된다[26,27,39-43]. 따라서 이러한 냉각채널 내부의 다양한 유동 특성들은 재생냉각시스템 설계 단계에서 면밀히 검토되어야만 실제 운용시에도 안정적인 냉각 성능을 확보할 수 있다.

      

      
        4.2 대류열전달
        초임계 유체의 열전달 특성에 대한 연구는 물과 CO2, 그리고 각종 냉매들에 대해서 오랫동안 연구되었으며, 근래에는 능동재생냉각시스템에서 냉매로 순환하는 탄화수소의 초임계 조건에서의 열전달 연구도 활발히 수행되고 있는데, 특히 초임계 압력에서 온도에 따른 열전달 증대(heat transfer enhancement, HTE)과 열전달 급감(heat transfer deterioration, HTD) 현상이 주요 연구 주제로서 지속적으로 연구되고 있다[23].

        초임계 압력으로 유지되는 재생냉각 채널 내부에서는 탄화수소 항공유의 온도가 임계 온도에 접근하면서 비열이 급증하여 연료는 더 많은 열을 흡수하게 되고, 점도와 밀도는 급감하므로 유동 속도가 증가하여 대류열전달이 촉진되기 때문에 HTE가 발생하지만, 반면에 일반적인 탄화수소의 경우에는 Fig. 2에서 확인되는 바와 같이 열전도도가 임계점 근처에서 최소가 되는 특징이 있어 열전달을 방해받게 되므로 바로 이어서 HTD가 발생하기도 한다. Liu[28] 등은 Fig. 9에 보이는 바와 같이 케로신 계열의 탄화수소 항공유에 대한 초임계 채널 유동 실험을 통해 이러한 현상을 확인하였으며, 탄화수소 연료의 냉각채널 내부 유동은 임계점 근처를 지나면서 HTE와 HTD가 교대로 발생하는데, 이는 채널 유동과 관계된 다양한 열유체역학적 파라미터에 의해 결정되는 것으로 알려져 있다[23].

        
          
          

          Fig. 9 
				
          

          
            The pressure drop and heat transfer behaviors in the critical region of a kind of kerosene fuel[28]. 
          
          

          

        

        이들 중 대표적인 파라미터는 채널 벽면으로부터의 열유속(heat flux)과 유체 유동의 질량유속(mass flux)으로서 이들의 상대적인 관계에 따라서 내부 유동의 온도 및 흡열분해 정도, 그에 따른 물성치 변화, 유동 속도, 경계층 특성, 부력 효과 등이 결정되고 그 결과로서 HTE와 HTD가 발생하게 되는데, Huang[23] 등은 여러 가지 종류의 작동 유체, 채널 형상, 유동 조건 등에 따른 열전달 실험 결과를 종합하여 Fig. 10에 보이는 바와 같이 열유속 q와 질량유속 G에 따른 HTE/HTD 관계를 확인하였으며 이를 기반으로한 근사식(correlation)을 제안하기도 하였다. 이러한 열전달 특성은 앞 절에서 정리한 바와 같이 초임계 유체의 유동불안정 특성과도 긴밀하게 연관되어 있으나, 초임계 유체의 채널 내부에서의 대류열전달 특성에 대한 보편적인 이론적/실험적 근거는 아직까지 부족한 상황이다. 특히, 탄화수소 항공유를 작동유체로 사용하는 경우에 대한 연구 결과는 현재까지도 극소수에 불과하므로 효율적인 극초음속 비행체용 능동냉각시스템의 설계와 운용을 위해서는 채널 내부에서 발생하는 복잡한 열전달과 유동불안정의 상호 작용에 대한 연구가 지속적으로 수행되어야 한다[29].

        
          
          

          Fig. 10 
				
          

          
            Assessment of various HTE/HTD correlations against experimental data[23]. 
          
          

          

        

      

      
        4.3 흡열분해 화학반응
        능동재생냉각시스템의 주 목적인 동체와 엔진의 효과적인 냉각을 위해서는 탄화수소 항공유가 냉각채널 내부를 냉매로서 순환하면서 흡열분해되어야 하므로, 연료와 반응 조건에 따른 흡열분해 화학반응 특성에 대한 연구도 필수적이다. 이러한 탄화수소 항공유의 열분해 특성에 대한 실험적인 연구들이 다양하게 수행되었고[44-47], 그 결과 열분해 과정을 모사하기 위한 이론적인 모델들이 개발되었는데, 이들은 크게 detailed, lumped, global 메커니즘으로 구분된다[17,45]. 현재까지 수행된 대부분의 연구에서 detailed 및 lumped 모델은 PFR(Plug Flow Reactor) 등과 같이 이상화된 1차원 유동 내에서의 상세 화학반응 해석에 주로 이용되었고, global 모델은 실용적인 다차원 유동해석에 일반적으로 사용되고 있다[17]. 따라서 앞 절에서 언급한 냉각 채널 내부에서의 유동 및 열전달과 연계하여 흡열분해 현상을 분석하기 위해서는 global 모델이 매우 유용하다.

        특히, Ward 등[44]은 케로신 항공유의 주 성분인 n-decane(C10H22)에 대하여 다양한 온도/압력 조건에서의 흡열분해반응 실험을 수행하여 Fig. 11과 같이 반응 조건이 변화하여도 분해생성물의 조성이 특정 범위 내에 존재함을 확인하였고, 이를 토대로 detailed product를 포함한 global 흡열분해반응 메커니즘으로서 PPD (Proportional Product Distribution) 모델을 다음과 같이 제안하였다.
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          Fig. 11 
				
          

          
            Averaged proportional product distribution(PPD) over various pressure conditions[44]. 
          
          

          

        

        이러한 PPD 모델은 여러 후속 연구자들에 의해 초임계 상태 n-decane의 채널 유동에서의 열전달 모델링 및 해석에 적용되었고, 다양한 조건에서의 실험 결과와의 비교를 통하여 그 정확성과 효용성이 입증되었다[17,18,44,47,48]. 따라서 재생냉각 채널 내부에서 연료의 정확한 흡열분해 특성을 예측하고 해석하기 위해서는 사용하고자 하는 특정 탄화수소 항공유에 대하여 다양한 온도/압력 조건에서의 열분해 실험을 수행하고 그 결과를 분석하여 그 연료에 적합한 PPD 모델과 같은 여러 가지 반응 모델을 개발하기 위한 연구를 반드시 수행해야만 한다.

      

    

    

  
    
      5. 요약 및 결론
      본 연구에서는 실제로 운용 가능한 극초음속 비행체용 능동냉각시스템 개발에 필요한 소요 기술과 그에 대한 광범위한 연구 동향을 분석하였다. 재생냉각 채널 내부를 냉매로서 순환하는 탄화수소 항공유의 흡열반응을 이용하여 동체와 엔진에서 발생하는 막대한 열을 냉각하기 위해서는 연료의 물성치/유동/열전달/흡열분해 화학반응 사이의 밀접한 상호작용에 대한 메커니즘을 파악해야만 하는데, 이러한 상호 관계를 개념적으로 도식화하면 Fig. 12와 같다. 이를 위해서 수행되어야 하는 세부 연구 분야로는 탄화수소 항공유의 초임계 물성치 데이터 획득기법, 냉각채널 내부에서 초임계 탄화수소의 유동 및 열전달 특성, 탄화수소 액체연료의 흡열분해 특성 등이 있다.

      
        
        

        Fig. 12 
				
        

        
          Schematic diagram of complex interaction between thermophysical properties, fluid flow, heat transfer, and endothermic chemical reaction of supercritical hydrocarbons in a cooling channel of regenerative cooling systems of a hypersonic flight vehicle. 
        
        

        

      

      그러나, 현재 국내에서는 탄화수소 항공유에 대한 초임계 상태의 물성치(property)가 제대로 확보되어 있지 않을 뿐만 아니라, 냉각채널을 지나면서 압력과 온도 모두 임계점 이상으로 가압되고 가열되는 연료의 유동 및 열전달 특성과 그에 따른 흡열분해 특성에 대한 연구결과도 전무한 실정이다. 따라서 향후 이러한 분야에 대한 체계적인 연구를 통하여 효율적인 능동재생냉각시스템 개발을 위한 핵심 기반 기술을 축적해야만 향후 한국형 극초음속 순항 비행체에 탑재할 수 있는 효율적이고 안정적인 능동재생냉각시스템 개발에 유용하게 활용할 수 있을 것이다.
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