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Nomenclature

 : surface area of combustor chamber wall

 : boiling number

  : constant pressure specific heat of vapor

 : Gibbs free energy

 : error function

 : coolant mass flow rate

  : two-phase Reynolds number

Research Paper DOI: https://doi.org/10.6108/KSPE.2023.27.6.009

상변화가 있는 가변추력 액체로켓엔진의 

재생냉각채 에 한 수치해법 개발

전태준 a ㆍ 박태선 a, *

Development of a Numerical Method for Regenerative 

Cooling Channels with Phase Change of Throttleable 

Liquid Rocket Engine

Tae Jun Jeon a ㆍ Tae Seon Park a, *

a School of Mechanical Engineering, Kyungpook National University, Korea
* Corresponding author. E-mail: tsparkjp@knu.ac.kr

ABSTRACT

In order to analyze regenerative cooling channels of a variable thrust liquid methane engine with 

phase change, an ANSYS UDF(User-defined function) program was developed using the exact solution 

of the Stefan problem. The NASA CEV(Crew Exploration Vehicle) methane engine with the expander 

cycle was selected for the computational domain. The combustion chamber pressure is reduced from 

5.86 MPa to 1.172 MPa where phase change can occur. The results of boiling heat transfer for phase 

change models and Nu correlations were investigated and the related problems were presented.

초       록

상변화가 있는 가변추력 액체메탄엔진의 재생냉각채널을 해석하기 위해 Stefan문제의 엄밀해를 이용

한 ANSYS UDF 프로그램이 개발되었다. 계산영역으로 NASA의 팽창식사이클 메탄엔진이 선택되었다. 

연소실 압력은 5.86 MPa에서 상변화가 발생할 수 있는 1.172 MPa로 감소된다. 상변화모델과 Nu상관

식들에 대해 비등열전달 결과가 검토되고 관련 문제점이 제시되었다.

Key Words: Throttleable Rocket Engine(가변추력엔진), Subcritical Pressure(아임계 압력), Boiling 

Heat Transfer(비등 열전달), Phase-Change Model(상변화 모델), Two-Phase Flow(2상
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  : outer wall temperature

 : coolant temperature

  : time

 : Lockhart-Martinelli number

 : compressibility factor

 : void fraction

 : film thickness 

  : thermal conductivity of vapor

  : density of vapor

 : surface tension

 : vapor quality

1. 서    론

  가변추력 액체로켓엔진은 행성착륙선, 우주랑

데부에 사용하기 위해 1930년대 후반부터 연구

되어져 왔는데, 최근 SpaceX의 Falcon 엔진에 

의해 추력제어를 통해 재사용 로켓시스템에 활

용될 수 있다는 것이 확인되었다[1]. 재사용 발

사체는 1회용 시스템보다 시스템구성이 본질적

으로 복잡해지지만 우주수송비용을 획기적으로 

줄일 수 있어 로켓개발의 패러다임을 바꾼 것으

로 평가받고 있어 많은 연구가 진행되고 있다. 

이러한 로켓시스템에서 가변추력이 가능한 액체

로켓엔진의 효율적인 설계기술은 매우 중요한 

역할을 한다.

  문헌조사에 의하면 가변추력 로켓엔진에 대해 

몇몇 기초적인 연구가 수행되었다. Lee 등[2]은 

달착륙선에 적용하기 위해서 200 N급의 하이브

리드 로켓모터의 산화제 유량제어를 통해 연착

륙 실험을 성공적으로 검증하였다. 그들은 약 

40%의 산화제 유량조건에서 1 m/s의 착륙속도

가 얻어지는 것을 확인하였다. Lee 등[3]은 와류

형 분사기에서 정상조건의 10%와 20%로 연료유

량이 낮아질 경우 화염형성이 불안정한 분무특

성이 얻어지는 것을 보여 주었다. 또한, Kim 등

[4]은 핀틀 분사기가 장착된 GCH4/LOx 연소기

에서 연료의 유량이 100%, 60%, 20%로 변할 때, 

저유량 즉 저추력 조건에서 연소특성이 현저하

게 감소하는 것을 보여주었다. 이러한 결과들로

부터 가변추력 로켓엔진을 개발하기 위해 연료

유량변화에 따른 연소특성에 대한 많은 이해가 

필요하다는 것을 알 수 있다. 또한, 로켓연소기

에 재생냉각이 사용될 경우 위와 같은 연소환경 

변화에 따른 냉각채널의 열유동특징을 자세히 

이해할 필요가 있다.

  Fig. 1은 가변추력 메탄엔진의 추력단계에 따

른 냉각채널의 작동압력변화와 이에 따른 채널

의 유동특징을 보여준다. 메탄은 임계온도가 약 

190 K으로 낮은 조건이다. 따라서 대부분의 로

켓엔진 냉각채널에서 임계온도 이상으로 가열되

기 때문에 열역학적 물성치가 매우 급격하게 변

화하게 된다. 기존의 최대 추력단계에서는 냉각

채널이 메탄의 임계압력인 약 4.6 MPa보다 높은 

초임계 압력조건에서 작동된다. 물성치의 불연속

적인 변화가 나타나지 않고 표면장력이 없기 때

문에 단상의 대류 열전달로 가정할 수 있다. 그

러나 임계온도 근처에서 비열이 급증하는 가성

비등(Pseudo boiling)이 발생하여 열전달의 크기

를 변화시킬 수 있다. 이런 열전달조건에 대해서

는 보편적인 Dittus-Boelter 상관식[5]을 활용하기 

어렵다. 최근 Pizzarelli[6]는 급격한 물성치변화

가 냉각채널 단면에 2차유동을 초래함을 보여주

고 가성비등 현상을 고려하는 열전달 상관식을 

개발하였다.

  로켓엔진의 추력을 조절하기 위해 연료유량 

및 연소실 압력을 감소시키면 재생냉각채널의 

Fig. 1 Schematic of boiling heat transfer in cooling 

channel for throttleable engine.
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작동압력 또한 아임계 압력으로 낮아질 수 있다. 

이때 냉각채널 내부는 2상유동이 될 수 있다. 냉

각제의 상변화 즉 비등이 발생할 때 핵비등

(Nucleate boiling)의 형태는 열전달을 향상시키

지만, 기화된 냉각제(메탄)가 연소실 쪽 채널벽

면을 film형태로 채우는 막비등(Film boiling)이 

발생하면 기체의 단열효과로 인해 열전달 저하

가 발생된다[7]. 문헌조사에 의하면 Song 등[8]과 

Liang 등[9]이 비등열전달을 고려한 냉각채널해

석 연구를 수행하였지만 물리적인 상황의 복잡

성으로 인해 많은 보완이 필요한 상태이다.

  본 연구에서는 재생냉각을 이용하는 가변추력 

액체로켓엔진의 추력성능 및 냉각설계를 위한 

해석코드를 개발하기 위한 기초연구가 수행되었

다. 설계관점에서 3차원 복합열전달 해석은 비효

율적이기 때문에 2차원 축대칭 연소해석을 수행

하고 채널은 열전달 및 마찰저항 상관식을 이용

하여 열유동의 변화를 고려한다. 냉각채널과 연

소실의 연결은 열저항법을 이용하고, 추가연구가 

필요하지만 냉각채널과 연소실은 로켓엔진의 팽

창식사이클을 고려하여 열적으로 연결된다. 또

한, Stefan문제의 엄밀해를 이용한 아임계 냉각

채널의 열해석 방법이 제안된다. 이러한 해석법

에 기반하여 열전달 상관식들의 예측성과 문제

점을 검토하고자 한다. 해석코드는 다양한 활용

성을 위해 상용코드인 ANSYS Fluent를 활용하

고 UDF(User-defined function)를 통해 새로운 

냉각채널 해석법이 구현된다.

2. 수치해석 방법

2.1 해석영역

  해석영역으로 25,000 lbf급인 NASA의 팽창식

사이클 메탄엔진(CEV)[10]이 선택되었다. Fig. 2

에 추력실 형상과 재생냉각 채널 형상을 나타내

었다. 냉각채널 수는 150개로 고정되고 노즐목 

부분을 효과적으로 냉각하기 위해 노즐팽창비 

  까지 Fig. 2(b)와 같이 채널단면 형상비가 

변경된다. 여기서 채널 폭  , 높이  , 내벽두

께 를 나타낸다. 추력조건의 변화는 연소실 압

력경계조건 변화를 이용하였다. 분사기들의 혼합/

연소가 종료된 화학평형의 결과에 따른 온도와 

생성물의 조성이 연소실 입구조건으로 설정되었

다. 100% 추력단계의 전압력(Total pressure) 

5.86 MPa과 연료-산화제 혼합비 3.5에서 연소가

스온도 3601.6 K이 적용되었다. 노즐 출구는 

supersonic outlet 경계조건, 모든 벽에는 no-slip 

조건이 적용되었다. 냉각채널은 117 K의 메탄이 

유입되는 조건이다.

  면적비가 큰 로켓엔진은 노즐부가 크기 때문

에 여러 종류의 냉각방법이 복합적으로 사용될 

수 있다. CEV엔진은 Fig. 2와 같이 재생냉각과 

노즐면적비 15 이상에서 복사냉각이 사용되었다. 

복사냉각을 위한 경계조건은   
 이 적용

되었다. 노즐벽면 재질은 Niobium합금으로 가정

하여  이고 Stefan Boltzmann 상수 

 × 

이다.

2.2 노즐유동 해석을 위한 지배방정식

  2차원 축대칭의 압축성 난류유동과 에너지에 

대한 지배방정식은 다음과 같다.




 (1)

Fig. 2 Computational domain.
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여기서 ,  , , , , , ,  , ′′ , , 

 은 각각 밀도, 속도 성분, 압력, 점성계수, 엔

탈피, 열전도계수, 정압비열, 온도, 레이놀즈응력, 

와점성계수와 난류 프란틀 수  
이다.

  액체로켓엔진 노즐해석에는 벽면 마찰손실과 

열전달이 벽 근처 난류유동에 큰 영향을 받기 

때문에 점성저층 해석이 가능한 Low-Reynolds 

Shear Stress Transport(SST)  모델이 선택

되었다. 난류 운동에너지 와 난류에너지 소산

율 의 수송 방정식들은 다음과 같다.
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    (5)

여기서 , , , 는 유효확산계수(Effective 

diffusivity), 생성항, 소산항, 교차확산항을 나타

낸다. 모델의 상세한 설명은 참고문헌[11]에서 

확인할 수 있다.

2.3 연소모델

  액체로켓엔진은 수 백 개의 분사기에 의한 유

동혼합이 이루어지고 연소반응이 발생하지만 상

세한 유동구조기반의 설계해석은 비효율적이다. 

연소실 내부는 일정한 혼합비 O/F3.5인 조건

에서 혼합분율의 섭동 


 ″과 스칼라소산율 

인 조건에 대해 화염편모델 (Flamelet model)

이 적용된다. 설계목적을 위해 화염편모델의 방

정식들은 단열조건에서 본 해석에 앞서 별도로 

해석되고 얻어진 화학종, 온도와 밀도 등이 

lookup table로 저장된다. 혼합비가 고정되어 혼

합분율 은 일정하고 혼합분율과 스칼라소산율

이 0이기 때문에 본 해석에서는 연소반응의 결

과는 엔탈피값을 변수로 lookup table로부터 보

간되어 얻어진다. 일반적인 로켓노즐에서는 연료

온도 증가에 의해 연소가스의 엔탈피가 증가하

고 노즐냉각에 의해 벽면 근처의 엔탈피가 감소

한다. 이러한 상황을 고려하기 위해 엔탈피의 최

대값과 최소값을 선택하여 scaled 엔탈피 

  
를 lookup table에 반영하였다. 

여기서 단열엔탈피는     
, 는 

산화제 엔탈피, 는 연료엔탈피이다. 은 

≧일 때  , 일 때 이다. 

≤≤ 범위를 25등분하여 lookup table을 

생성하였다. Fig. 3은 CEV엔진 조건에 대한 

lookup table을 나타낸다. 연소가스온도 범위는 

최소 196.7 K에서 최대 3607.6 K까지로 로켓연

소기에서 벽면냉각, 노즐팽창 및 연소반응에 의

해서 얻어질 수 있는 온도범위를 충분히 포함해

서 생성된 것이 확인된다.

2.4 액체메탄 물성치 계산

  냉각채널을 흐르는 추진제의 열역학적 물성치

는 저탄화수소의 메탄과 고탄화수소의 항공유에

서 모두 적용 가능한 3차 상태방정식인 Redlich-

Kwong-Peng-Robinson EoS가 사용되었다[12].




  (6)

  (7)

 



 (8)

 


 (9)

Fig. 3 Lookup table for CEV engine.
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여기서 

이고 이다. 본 

연구에서는 정확성이 개선된 Zhu 등[12]의 
  

 을 사용하였다. 실제유체 상

태방정식을 통해서 밀도, 정압비열, 엔탈피가 얻

어지고 점성계수 및 열전도계수는 Chung의 모

델[13]으로 얻어졌다. 열역학적 물성치들의 자세

한 식은 참고문헌을 통해서 확인할 수 있다

[12,14]. Eq. 6의 해는 초임계 압력조건에서 하나

의 실근, 임계 압력조건에서는 3개의 실근을 가

진다. 이들 중 가장 큰 max는 기체의 압축인자 

로 사용되고 가장 작은 min은 액체의 압축인

자 로 사용된다. 중간 값은 물리적 의미가 없

다. 아임계 압력의 냉각채널에서 2상유동 상태의 

기체-액체 판단은 Gibbs 자유에너지의 부호를 

통해 결정된다[14].

 
  


ln 

  
 ln 

 
(10)

여기서   이면 액체이고  로 밀도

가 계산되고   이면 기체이고  가 

사용된다. 

  아임계 압력조건의 재생냉각채널 내부에서 추

진제의 상변화를 고려하기위해 추진제 포화물성

치들(Saturated properties)이 요구된다. 표면장력 

과 포화온도 는 NIST 데이터를 선형보간하

여 사용된다. 메탄의 기화잠열(Latent heat of 

evaporation) 은 Majer and Svoboda[15]의 

 


 
으로 계산되었다. 환산온

도(Reduced temperature)는  이다.

  Fig. 4는 메탄에 대한 물성치 결과를 나타낸 

것이다. 100% 추력단계에서 연소실 압력 6 MPa

일 때, 60% 추력단계의 3.6 MPa과 20% 추력단

계의 1.2 MPa을 가변추력 조건으로 설정하여 얻

어진 밀도, 비열계수, 점성계수, 열전도계수가 

NIST 데이터와 함께 Fig. 4(a)에서 비교되었다. 

두 가지 가변추력을 가정한 아임계 압력조건에

서도 잘 예측되는 것이 확인된다. Fig. 4(b)의 포

화물성치는 상변화온도는 잘 예측하였지만 임계

Fig. 4 Temperature dependencies of thermodynamic, transport, saturated properties.
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압력 4.6 MPa에 가까워질수록 RK-PR EoS가 큰 

오차를 보이는 것이 확인된다. 따라서 현재 연구

에서는 포화물성치의 1차원적인 특성을 고려하

여 NIST 데이터를 선형보간하여 사용하였다.

2.5 복합열전달 해석을 위한 열저항법

  냉각채널 및 연소실 간의 복합열전달 해석은 

열저항법으로 처리된다. 열저항 기반의 냉각채널 

해석법의 개략도를 Fig. 5에 나타내었다. 와 

는 전도/대류 열전달의 열저항을 나타낸다. 고온

가스유동을 CFD로 해석하여 얻어진 벽면온도로

부터 벽면열유속이 경계조건으로 적용된다.

 


 
(11)

여기서 하첨자 와 는 연소실벽과 냉각제(메

탄)를 나타낸다. 연소기 벽을 구성하는 구리합금

과 스테인리스 스틸의 열전도계수 는 온도 변

화에 대해 실험적으로 얻어진 값을 선형보간하

여 얻어진다. 유효열전달 계수는 핀효율 을 

고려하여  이고, 열전달계수는 Ditt-

us-Boelter[5]상관식 등 상관식으로 얻어진다.

  



 (12)

여기서, 는 수력직경,  ,  

이다. 재생냉각채널 리브(Rib) 형상에 의한 핀효

율 는 다음과 같다[16].

 










 
tanh  (13)









 (14)

여기서 채널 리브 높이는  이고, 은 

두께를 나타낸다. 냉각채널이 모두 연결된 하나

의 채널이면  이고 핀효율 은 1이다.

  재생냉각 채널유로에서의 메탄의 온도증가는 

    
 로 계산되어진다. 총 

압력손실 식 
의 마찰계수 는 

국부적인 와 으로 무차원화된 표면거칠기

를 통해 Idelchik[17]의 테이블을 보간하여 사용

된다. 는 격자크기이다.

2.6 수치해석 절차

  ANSYS Fluent[11]를 사용하여 해석이 수행되

고 열저항법에 기반한 재생냉각 해석은 UDF로 

구현되었다. SIMPLEC 알고리즘이 선택되었고 

대류항 차분법은 2차 풍상차분법이 적용되고 잔

차 을 수렴조건으로 선택하였다. 냉각채널과 

연소실이 로켓엔진 사이클을 기반으로 열적으로 

연계되기 때문에 냉각채널 출구온도 가 일

정해질 때까지 반복계산이 수행되었다.

2.7 수치해석방법 검증

  열저항법을 기반으로 로켓엔진의 팽창식 사이

클을 고려하는 수치해석 방법의 타당성 검토가 

수행되었다. NASA CEV 엔진의 100% 추력단계

에 대해 Schuff 등[10]의 벽면온도, 메탄온도, 정

체압력 변화를 Fig. 6에 나타내었다. Fig. 2(b)에

서 볼 수 있듯이 CEV 엔진은 효율적인 냉각을 

위해  ∼  영역에서 채널단면 형상비 

를 1.25에서 9로 증가시킨 재생냉각채널

을 이용한다. 따라서 Fig. 6(a)를 보면, 일반적인 

노즐 벽면온도분포와 다르게 노즐목 부분에서 

온도가 낮아진 결과를 보여주고 있다. 또한, 전

Fig. 5 Schematic of regenerative cooling with thermal 

resistance method.
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체적인 온도분포는 Schuff 등[10]의 결과와 비슷

하지만 연료분사면 근처에서 큰 차이를 보이고 

있다. Schuff 등[10]의 결과는 Bartz 상관식의 연

소실 벽면열유속을 경계조건으로 재생냉각이 이

루어질 때 벽면온도이기 때문에 연소실의 유속

과 온도가 일정한 조건의 결과이다. 그렇지만 현

재연구는 벽면근처에서 경계층이 발달하는 유동

변화가 CFD에 의해서 해석된 결과이기 때문에 

연소실 입구근처에서 벽면온도가 다르게 나타나

고 있다. 분사기가 고려되지 않고 연소된 가스가 

균일한 속도분포로 유입되는 조건이기 때문에 

x=0 mm에서 고온이 나타난다. 실제 연소기에서

는 연소실 벽면으로부터 분사기가 일정한 간격

으로 떨어져 있기 때문에 현재결과보다는 벽면

온도가 낮게 나타날 것이다. 이러한 벽면온도분

포는 평형조건으로 연소실해석을 수행하는 경우 

일반적인 특성으로 판단된다[18]. Fig. 6(b)에서 

보면, 현재연구의 차압과 온도증가는 1.00 MPa 

및 377 K으로 Schuff 등[10]의 1.09 MPa 및 409 

K에 비해 약 8% 작게 얻어지고 있다. 일반적으

로 Bartz 상관식이 열유속을 약 10% 크게 예측

하는 것으로 알려져 있기 때문에 현재해석 결과

는 타당한 범위내로 판단된다[18].

3. 결과 및 토의

  열저항법을 이용한 아임계 가변추력 메탄재생

냉각채널 해석법에 CFD적인 상변화모델을 도입

하고 상관식에 대한 분석이 수행되었다.

3.1 상변화 모델 적용

  아임계 압력조건의 재생냉각채널에서는 냉각

제의 증발현상이 발생할 수 있다. Lee 등[19]은 

증발률을 
 로 제안하였

다. 여기서 는 기공률(Void of fraction)이다. 

제안된 모델은 유동조건에 따라 수치계수 (1/s)

를 다르게 (약 ∼의 범위) 설정해야 하는 

문제점을 가지고 있다. 재생냉각 채널에 이 식을 

적용할 경우 단면형상의 변화와 추력변화에 따

라 적절한 를 선택하기 어려운 점이 있다. 

Rattner와 Garimella[20]는 를 제거하고 시간증

분양을 도입하여 
  로 비정상

해석을 제안하였다. ∆는 시간증분인데 너무 크

면 해석이 불안정해지고 부정확하기 때문에 

≦로 제한된다. 현재조건에서는 

steady 해석에 비해 격자수를 약 배로 늘리

거나 를 매우 작게 설정하여 unsteady 해석을 

진행해야 한다. 또한, 재생냉각채널에서 열저항

법과 같은 형태로 열전달이 해석될 경우 

에 비례하는 상변화 모델들은 냉각제의 

온도가 포화온도로 유지되지 않는 비물리적인 

현상이 나타나는 문제점이 있다. 따라서 냉각채

널의 열전달 및 상변화 현상을 3차원적으로 다

루지 않는 경우 위와 같은 상변화모델은 적합하

지 않은 것으로 판단된다.

  열저항법과 같이 1차원적인 열전달 평형관계

를 이용하여 상변화해석이 이루어질 경우 일반

적인 CFD해석과 다른 형태가 적용되어야 한다. 

본 연구에서는 유체의 상(Phase)의 경계변화를 

묘사하는 Stefan문제의 해를 이용하여 재생냉각

채널의 열해석을 수행하는 방법을 제안한다. 상

변화가 있을 때 냉각채널의 개략도는 Fig. 7(a)와 

같다. 연소실벽으로부터 전달되는 열유속이 냉각

제에 모두 흡수된다고 가정한다. 가열벽에서 증

Fig. 6 Distribution of temperature and pressure with 

Schuff’s result[10].
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발이 발생되면 Stefan문제의 해로부터 기체층의 

필름두께 를 얻을 수 있다.

 





(15)




  (16)

여기서 는 체류시간, 은 초월방정식(Transcen-

dental equation)의 해이고 는   


이다. 는 연소실과 인접한 냉각채널의 

내벽온도이고, 초월방정식의 해 은 이분법에 의

해 수치적으로 얻어졌다.

  Stefan 엄밀해를 구하는 Eq. 15와 Eq. 16에서 

포화상태의 메탄 물성치들과 증발잠열, 포화온도

는 Fig. 4(b)와 같이 모두 포화압력에 의해 결정된

다. 그러면 필름두께는 의 상수배인  

로 표현된다. 따라서 상변화률에 영향을 주는 상

수 는 오직 와 에 의한 함수임을 알 수 

있다. 각 냉각채널단면에서 는 일정하기 때

문에 상변화률을 나타내는 기공률의 변화는 필

름 두께와 채널높이 비인 으로 얻어진

다. 증기의 질량분율을 나타내는 증기건도(vapor 

quality)는 에 의해 계산된다.

  Fig. 7(b)는 가변추력 재생냉각채널의 주요 해

석조건인 채널내벽온도 와 냉각채널 압력 

에서 시간에 따른 상변화률 을 나타낸다. 시

간범위는 현재 연구의 격자크기와 유속에 의해

서 결정되는 각 셀의 체류시간 중 최대인 3 ms

까지로 나타내었다. Fig. 7(b)를 보면 가 높아

질수록 가 커지고 있지만 가 낮은 조건에

서 벽온도증가에 따른 영향이 가 높을 때 

보다 크게 나타나고 있다. 이것은 이 ln에 

거의 선형적으로 비례하는 형태로 얻어지기 때

문이다. 또한 동일한 에서 추력단계가 높아

져 가 증가하는 경우에도 가 증가한다.

  Stefan문제의 해를 이용한 재생냉각채널의 열

해석 방법을 60%의 낮은 추력단계의 메탄 엔진

에 대해 적용하였다. 먼저 비등현상을 고려하지 

않는 일반적인 Dittus-Boelter 상관식[5]을 적용하

였다. 60% 추력단계의 연소기 입구조건은 3.52 

MPa의 압력과 화염온도 3528.6 K 그리고 냉각

유량 19.2 kg/s가 적용되었다. Fig. 8은 60%의 

추력단계로 가정된 CEV 엔진에 대해 현재방법

을 적용한 해석결과와 비등유동의 개략도 및 실

험이미지를 나타낸다. Fig. 8(a)는 비등이 발생된 

채널의 실험 이미지 이다[21]. 핵비등으로 인해 

발생한 버블은 점차 연속적으로 존재하게 되어 

국부적인 열전달 계수가 급격하게 감소하는 증

기로 덮인 영역이 발생하는 특징을 보인다. 이러

한 지점을 DNB(Departure of nucleate boiling)

로 표현하고 열유속이 갑작스럽게 감소하기 때

문에 열유속의 임계점 CHF(Critical heat flux)로 

정의한다. 현재 해석에는 비등 열전달을 위한 상

관식이 적용되지 않았기 때문에 이러한 열유속

의 변화는 확인되지 않는 해석결과이다. DNB 

Fig. 7 Phase change characteristics by Stefan’s exact 

solutions.
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또는 CHF의 위치는 실험결과를 이용한다. 문헌

조사에 의하면 비등 수 ≈와 증기건도 

   또는    위치를 주로 사용한다. Qi 

등[22]은 열전달이 급격하게 감소되는 특징이 나

타나는   을 임계 열유속으로 설정하고 열

전달 상관식을 제시하였다. Fig. 8에서는    

기준을 사용하여 해석되었지만 CHF 기준은 어

떤 상관식을 선택하느냐에 따라 달라질 수 

있다. Fig. 8(b)는 해석결과와 이를 표현하는 개

략도이다. 냉각채널의 벽온도가 항상 포화온도보

다 높아 전체 영역에서 비등이 일어나는 결과가 

얻어지고 증기건도는 지속적으로 증가하여 출구

에서 약 40%에 도달한다. 포화상 구간에서의 온

도가 포화온도로 유지되고 상변화의 진행이 적

절하게 얻어지는 것으로 보아 현재 연구의 상변

화 해석방법이 타당하다고 판단된다.

3.2 상관식 비교

  지금까지 메탄액체로켓엔진 냉각채널 해석을 

위해 개발된 열전달 상관식들은 다음과 같다. 

Pizzarelli[23]는 초임계 압력조건에서 메탄의 가

성비등 현상에 의한 유동장 변화 및 열전달 저

하를 고려하기 위해 CFD해석 결과들을 기반으

로 상관식을 제안하였다.

  



 (17)








 









(18)

  아임계 압력조건에서는 핵비등과 막비등의 열

전달 특성이 상관식에 고려되어야한다. Eq. 

17과 Eq. 18는 비등열전달 특성을 고려하여 개

발된 상관식은 아니지만 채널 벽면에서의 메탄

의 물성치의 차이를 이용하여 유동장 변화에 의

한 열전달 저하를 예측하기 때문에 비교대상으

로 선택하였다.

  Song 등[8]과 Liang 등[9]은 증기건도   

을 기준으로 다음을 제안하였다. 이들은 핵비등 

영역의 상관식인 Eq. 19은 모두 동일하게 사용

하였고, 막비등 구간의 상관식은 각각 Eq. 20과 

Eq. 21로 다르게 제시하였다.

 





at    (Nucleate boiling)
(19)

 
 at  ≥  

(Film boiling by Song et al.[8])
(20)

 




 at  ≥  

(Film boiling by Liang et al.[9])
(21)

여기서 비등 수   , Weber 수  


, 무차원 압력 수   , 

Lockhart-Martinelli 수  
 , 

2상유동 레이놀즈 수     , 

무차원 변수   이다. 는 

질량 플럭스, 는 중력상수 9.81 이다.

  가변추력 단계 20%에서 연소실 압력 및 화염

온도는 각각 1.172 MPa, 3370 K으로 냉각채널 

유량은 6.4 kg/s로 감소된다. Fig. 9는 20% 추력

Fig. 8 Experimental image, schematic of phase change 

and CFD results in present 60% thrust level.
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단계에 Pizzarelli[23], Song 등[8], Liang 등[9]의 

상관식을 적용해서 얻어진 증기건도, , 메탄

온도, 벽면온도를 보여준다. Fig. 9(a)에서 보면

Pizzarelli[23] 상관식의 경우 가장 빠르게 냉각제

증발을 보여주고 있다. 이것은 Fig. 9(c)에서 확

인할 수 있듯이 냉각채널 벽면의 온도가 가장 

높게 얻어지기 때문이다. Song 등[8]과 Liang 등

[9]의 상관식은 거의 비슷한 증기건도 분포를 보

여주고 있다. Fig. 9(b)는 3가지 상관식에 대한 

분포를 나타낸다. 로켓엔진 형상이 다르지만 

Song 등[8]이 제시한 핵비등(  )과 막비

등(  )조건의 를 비교하면 비슷한 값을 

보여주고 있다. Pizzerelli[23] 상관식은 냉각제의 

상변화 특성에 무관하게 의 변화가 나타나고 

있지만 Song 등[8]과 Liang 등[9]의 상관식은 

  의 핵비등 영역에서 가 정도로 큰 

값을 가지고 막비등( ≥ )이 발생하면서 

가 크게 감소되는 형태를 보여주고 있다. 이러한 

변화는  상관식의 특성에 기인하는 것으로 

판단된다. Fig. 9(c)에서 냉각채널에 유입된 액체

메탄은 열전달에 의해서 핵비등이 발생하며 포

화온도 에 도달하고 이러한 상변화는 기화잠

열 로 인해 가 로 유지되게 한다. 비등

열전달을 고려하지 않는 Pizzerelli[23] 상관식도 

Stefan문제의 해를 이용하는 동일한 상변화모델

이 적용되어 가 로 유지되고 있다. 막비등 

구간에서는  크기에 따라 냉각제온도와 벽온

도가 다르게 나타나고 있다. 냉각채널 벽온도는 

Pizzerelli[23] 상관식의 경우 1,400 K, Liang 등

[9] 상관식은 1,700 K, Song 등[8]의 상관식은 

3250 K로 나타났다. 막비등에 의한 열전달 저하

를 고려하더라도 벽면온도 3,000 K 이상의 결과

는 비물리적인 결과로 연소실 입구온도와 거의 

비슷하다. Eq. 20과 21에서 막비등관련 열전달이 

적절하게 고려되지 않음을 나타내는 것이다. 이

러한 결과로부터 재생냉각채널의 막비등과 관련

해서 현재까지의 연구들은 매우 제한적으로 이

용이 가능하고 향후 상관식에 대해 많은 연

구가 필요함을 알 수 있다. 현재연구에서 개발된 

프로그램은 그러한 재생냉각채널 열해석 및 

상관식 개발에 기여할 수 있을 것으로 기대된다.

4. 결    론

  상변화 및 비등열전달이 고려된 가변추력 액

체메탄엔진의 재생냉각채널 해석을 위해 Stefan

문제의 엄밀해를 이용한 ANSYS fluent의 UDF 

(User-defined function)코드가 개발되었다. NASA

의 25,000 lbf급 팽창식사이클 메탄엔진에 대해 

100% 추력단계의 5.86 MPa 초임계 압력에서 

20% 추력단계 1.172 MPa의 아임계 압력으로 변

하는 조건으로 설정하였다. 냉각채널의 메탄 물

Fig. 9 Comparison of phase change, Nusselt number 

and temperature by three Nusselt number 

correlations.
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성치는 RK-PR 상태방정식을 통해 얻어지고 비

등조건에서 포화 물성치들은 NIST 데이터를 선

형 보간하여 사용하였다.

  Stefan문제의 엄밀해를 이용한 열해석방법에 

의한 메탄의 상변화특성과 온도변화가 실험과 

비교를 통해 확인되었다. Song 등[8], Liang 등

[9], Pizzarelli[23]의 3개의 상관식이 막비등이 

있는 조건에서 열해석특성이 비교검토되었다. 비

등현상이 고려되지 않은 Pizzarelli[23] 상관식은 

핵비등과 막비등에 둔감한 변화를 보여주었

고, Song 등[8]과 Liang 등[9]의 상관식에서는 핵

비등에 의한 열전달 향상과 막비등에 의한 

감소를 잘 나타내었다. 그렇지만 연소실온도에 

대한 정량적인 분석이 향후 재검토될 필요가 있

음을 보여주었다.

  이러한 결과를 통해 UDF코드를 이용한 가변

추력 메탄엔진의 재생냉각채널에 대한 핵비등 

및 막비등에 열해석의 가능성을 확인하였고 추

가적인 연구를 통해 로켓열설계를 위한 유용한 

도구로 활용이 가능할 것으로 판단된다.

후    기

  이 성과는 정부의 재원으로 한국연구재단의 지

원을 받아 수행된 연구임(NRF-2016R1D1A1B020 

12446).
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