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ABSTRACT

  Liquid Rocket Engine is generally composed of extremely low and high temperature field. So 

that the component works properly including the electric component, the heat insulator should be 

applied appropriately. There are three steps. First, the heat source components should be defined 

and temperature field analyzed. Second, the heat transfer of pipes between the heat sources 

should be analyzed. Third, the components and pipes before and after applying the heat 

insulator should be analyzed. Finally, the optimized heat insulator depth can be calculated. In 

this paper, the procedure of this steps is established and investigated.

       록

  로신과 액체산소를 사용하는 액체로켓엔진은 극 온 역과 고온의 연소가스 역이 공존하게 된

다. 기부품을 포함한 엔진의 각 부품의 원활한 작동을 해서는 단열재가 하게 엔진에 용되어

야 한다. 본 연구에서는 이러한 액체로켓엔진의 단열재 용방안에 해 세단계로 나 어 고찰하 다. 

첫 번째로 고온  극 온 부품을 정의하고 역의 온도장을 해석하는 것이다. 두 번째는 각 부품 간을 

연결해주는 배  등의 연결부품에 한 열 달 해석을 수행한다. 세 번째로 이러한 열 달 해석을 근

거로 단열기 을 설정하여 한 온도분포가 형성되도록 단열재를 선정하고 용하는 것이다. 본 논

문에서는 이러한 용방안에 한 해외사례를 고찰하고 각 단계별로 단열재 용방안을 마련해 본다.

Key Words: Liquid Rocket Engine(액체로켓엔진), Heat Insulator(단열재), Thermal Flow(열유동)

1. 서    론

  재 계획하고 있는 한국형 발사체(KSLV-II) 

개발사업은 나로호(KSLV-I) 발사 이후 후속사업

으로 1.5톤  실용 성을 고도 700km 후의 태

양동기궤도에 진입시키는 것을 목표로 하고 있

다. 한국형 발사체 부품은 국산화 개발을 기본으

로 하고 있으며, 이  액체로켓 엔진의 국산화 

개발이 기장 요하다. 재 계획된 한국형 발사

체는 1, 2단을 모두 75톤  엔진으로 구성하여 

개발하게 된다.[1] 본 연구에서는 이러한 엔진의 

총조립 에서 부각되는 로켓엔진의 일반 인 

단열방안에 해 고찰하고 재 설계된 75톤  

액체로켓의 열유동 환경을 조사하여 단열재 설
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치 부   방안에 해 고찰하 다. 

  한국형 발사체의 액체 로켓 엔진시스템은 극

온 환경(-180℃)의 액체산소와 상온의 로신

을 각각 산화제와 연료로 사용한다. 엔진의 주요

구성품인 연소기에서 약 3300℃의 연소가스가 

발생되고 터보펌 를 구동시키는 가스발생기에

서 약 630℃의 연소가스가 발생되어 극 온 배

  고온 연소가스가 엔진의 각 부분에서 배

을 통해 열 달이 발생되는 열유동 환경이 발

생된다. 이러한 극 온 환경과 고온환경이 엔진

에서 동사 다발 으로 발생하므로 엔진 각 부품

의 설계운용조건에서 정상작동을 해 단열재를 

용하는 것이 일반 이다.  

2. 열차폐막  단열재 용사례

2.1 방화벽  열차폐막 (1차 보호)

  엔진의 가장 고온의 열원인 고압의 연소기 연

소가스로 부타 엔진시스템의 각 부품을 보호하

기 한 열차폐막(Heat Shield)을 많은 엔진에서 

채택하고 있다. SSME에 용된 열차폐막은 엔진

의 부품 연결 랜지 와 엔진장착부 에 있는 

방화격벽 사이를 볼트로 연결하여 장착하는 방

법을 사용하고 있다.(Fig. 1) 이러한 방법은 장착

과정에서 상당한 작업시간이 소요되기 때문에 

최근에는 C-클램 를 사용하는 방법을 활용하여 

작업시간을 감하는 방법을 제시하고 있다. 

SSME는 우주왕복선이 상승 에 있을 때 짧은 

기간 동안 최  외부온도가 약 870°C으로 올라

가기 때문에 이에 한 복사열에 견딜 수 있도

록 실리콘 폼(Silicone foam)으로 구성된 열차폐 

소재를 사용하여 열차폐막을 구성한다.

  유럽의 아리안 발사체의 Vulcain 엔진의 경우, 

실리카 재질의 Refrasil을 열차폐용 자재로 사용

한다. 재질은 액회 응고시 용도에 맞게 Foam, 

Sheet, Tube등의 형태로 제작되어 1000°C 이상

의 고온에도 견딜 수 있다.(Fig. 1) 국내자재의 

경우, Silica 재질의 열차폐용 자재로 세라크울을 

개발하여 매하고 있으며 이는 Refrasil과 유사

한 물성 특성을 가지고 있어 Foam, Sheet, Tube

등의 형태로 제작되어 1000°C 이상의 고온에도 

견딜 수 있도록 제작된다. Figure 2에 Delta-II 

엔진의 경우 2개의 방화벽이 앙의 메인엔진을 

둘러싸고 있다. 안쪽의 방화벽과 바깥쪽의 방화

벽 사이에 유연한(flexible) 격벽을 두어 김발링

이 가능한 구조를 나타내고 있다. H-2B의 경우 

엔진 바깥쪽의 김발링을 한 열차폐막은 방화

벽과의 다른 부드러운 재질로 엔진의 김발링을 

가능하게 해주고 있다. Table 1에서 각 발사체의 

열차폐막의 재질을 나타내고 있다. 한국형발사체

의 경우 4개의 클러스터링 엔진의 각각 김발링 

운동을 해 고정된 방화벽과 김발링 열차폐막

을 동시에 고려하고 있다.

Fig. 1 Heat Shield in Vulcain-1 and SSME

Fig. 2 Heat Shield in Delta-II and H-2B

Launcher Heat Shield Materials
Arian-IV Silica(Refrasil)+Al coating

SSME Silicon Foam+Silicon Rubber
Delta-II Ceramic Fiber
Angara Basalt Fiber
KSR-III Fiber Glass
KSLV-I VDA+Tefron Chip

Table. 1 Materials of Heat Shield in Launchers
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2.2 단열재 (2차 보호)

  엔진시스템 내부의 열원인 가스발생기 후방배

, 터빈부, 고체시동기 후방배  등으로부터 발

생되는 복사  도에 의한 강한 열 달에 의

해 엔진의 각 구성품이 비정상 작동되지 않도록 

단열재를 히 용하는 것이 매우 요한 사

안이다. 한 극 온 련 배 들도 단열재를 

용해야 하는 두 가지 이유가 있다. 하나는 온

유체(액체산소)온도 상승에 의한 성능 하이다. 

터보펌  입구에서의 액체질소 온도는 가능한 

낮은 상태로 유지되어야 펌 에서 캐비테이션 

상을 막을 수 있다. 따라서 배  역에 단열

재를 용하여 외부로부터의 가열을 차단해야 

한다.  다른 이유는 배 라인에서 극 온 상

은 공기 의 수증기를 냉각시켜 얼음조각을 형

성하고 이는 발사체 비행  배 과 분리되어 다

른 부품에 치명 인 손상을 입히게 된다. Fig. 3

에서 극 온 배 의 단열사례를 볼 수 있다.

Fig. 3 Heat Insulator in LE7A and HM-7B

2.3 75톤  엔진의 단열재 용방안

  Fig. 4에서 1단 엔진과 2단 엔진 주요부품의 

표면 온도분포를 나타내고 있다. 1단 엔진의 경

우, 터보펌  터빈부의 온도가 약 600°C, 산화제 

펌 부의 온도가 약 -150°C로 극심한 온도편자

를 보이고 있다. 연소기는 실린더 헤드부의 온도

가 약 170 °C, 막냉각을 이용한 재생냉각 역인 

노즐 확장부의 온도가 약 120°C로 비교  완만

한 편차를 보이고 있다. 한편, 2단 엔진의 경우

에는 재생냉각을 하지 않는 노즐확장부의 온도

가 1400°C가 올라 극심한 온도편차를 보이고 있

는 상황이다. 극 온 액체산소가 흐르는 터보펌

, 가스발생기 입구 배 , 연료과농(Fuel rich)가

스로 연소하여 분사되는 가스발생기 후방배 , 

터빈부가 일차 으로 단열재를 용할 상 부

품이다. 외부로부터 열의 유입을 차단하는 극

온 보냉소재로는 량 비 성능이 우수한 폴리

우 탄 계열의 소재가 리 쓰이고 있다. 열의 

발산을 차단하는 단열소재로는 담요형태의 

라실 제품이 고려되고 있다. (Fig. 5 참조)

     Table. 2 Material Properties of Insulators

Density Thermal Conductivity 
Polyurethane 4.8 e-08(kg/mm3) 0.023(W/mK)
REFRASIL 1.5 e-07(kg/mm3) 0.052(W/mK)

Fig. 4 Surface Temperature of 1st/2nd Stage LRE

 

Fig. 5 Insulator Material at Low and High Temperature

  

3. 극 온  고온부 배  단열재 해석

3.1 극 온 배  단열재 열해석

 극 온 배 에 용되는 단열재의 두께를 산정

하기 해 열 달 수치해석을 수행하 다. 발사하

기  산화제인 액체산소를 이용한 엔진의 Chill 
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down 시간동안 배 의 온도는 -180°C로 가정하

고 배 과 단열재 사이의 열 항은 무시하

다. 단열재 주 의 온도는 약 15°C로 간주하여 

단열재 두께에 따른 표면온도를 Fig. 6에 나타내

었다. 단열재의 두께를 증가시킴에 따라 단열재 

표면온도가 증가하 다. 공기  수증기의 응축

상을 막기 해서는 표면온도가 상온도가 되

어야 하므로 V엔진 기 을 참고로 하여 표면 온

도가 약 5°C에 해당되는 단열재 두께 23mm를 

극 온 배 의 단열재 두께로 일차 산정하 다.

Fig. 6 Surface Temperature vs Insulator Thickness

  한편 Fig. 7에서는 엔진의 Chill down이 수행

되는 동안의 극 온 단열재 용 배 의 정상상

태 도달까지의 비정상 열 달 해석을 수행한 결

과이다. 약 20분 정도 경과된 이후에 정상상태인 

표면온도 5°C에 도달함을 확인할 수 있다.

Fig. 7 Surface Temperature Evolution of Insulator(Cold)  

3.2 고온부 배  단열재 열해석

  고온부에 한 단열재 용은 고온부 주변의 

부품이 발열로 인한 비정상 작동을 방지하기 

한 것으로 부품의 작동 온도조건에 따라 단열재 

두께가 달라지게 된다. 

Fig. 8  Surface Temperature vs Insulator Thickness 

  Figure 8에서는 고온부 배 의 단열재 두께에 

따른 표면온도의 변화를 나타내고 있다. 단열재

의 두께가 증가함에 따라 단열재 표면 온도는 

선형 으로 감소하는 것을 알 수 있다. 부품에 

따라 설계기 은 다르지만 여기서는 해외사례를 

근거로 약 200°C로 일차 설정하 다. 이때의 단

열재 두께는 약 7mm 정도이다 . Fig. 9에서는 

상온 상태를 시작으로 엔진 화하여 발열하면

서부터의 고온 배 부의 열 달 천이과정을 해

석한 것이다. 정상상태까지의 도달시간이 약 350

 정도로 단된다. 엔진의 비행시간은 약 130

이나 엔진 지상연소 시험시 보통 비행시간의 

2~3배의 작동시간을 인증시험 역으로 채택하므

로 단열재의 두께는 정함으로 단되나 비행

용 엔진의 경우에는 무게 감소목 으로 다소 감

소시킬 수 있을 것으로 단된다.

 

  Fig. 9  Surface Temperature Evolution of  Insulator(Hot)
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4. 결    론

  본 연구에서는 액체로켓엔진의 단열재 련하

여 탐색연구의 일환으로 열차폐막  단열재의 

용 해외사례를 분석하고 재 개발 추진 인 

한국형발사체(KSLV-II) 엔진에 용할 수 있는 

방안을 모색하 다. 한 단열재가 용되는 설

계된 엔진의 극 온 배   고온부를 각각 정

의하고 조사된 단열재 물성치를 용하여 그 두

께를 산정하고 비정상 천이 해석을 통해 원하는 

단열재 표면온도 산출됨을 확인하고 정상태 도

달시간과 실제 엔진 작동시간  엔진 Chill 

down 시간 등과의 간섭여부를 분석하 다. 본 

연구에서 단열재 용을 한 열 달 상을 단

순히 배 의 도(Conduction)에 국한시켰으나 

향후, 엔진 주변부에서의 류  복사 상에 의

한 주요부품의 온도 향을 해석하는 작업이 필

요하고 정상작동을 한 단열재 설치방안에 

한 연구 등을 지속 으로 수행할 정이다.
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