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ABSTRACT

A coupled thermal/structural analysis of mechanical ablation is performed based on

domain/boundary decomposition and finite element method. The ablative material non

-linearity and boundary non-linearity can be easily localized within a few subdomains

and/or on the boundary interfaces. An enthalpy method is applied to simplify the

effect of heat of pyrolysis in the ablative subdomains. In addition, maximum in-plane

shear stress is considered as a surface recession criterion for the mechanical ablation

simulation. The basic characteristics of the proposed method are examined carefully

through numerical experiments.

초 록

이차원 구조물의 열응력 및 기계적 삭마 과정 해석을 위하여 영역/경계 분할법에 근거

한 유한요소법을 적용하여 열구조 연계 정식화를 수행하였다. 삭마 재료 거동의 온도 의

존성과 열분해 반응으로 인한 재료 비선형성 및 열복사와 같은 비선형 경계 조건을 일부

부영역과 공유면에 한정할 수 있다. 문제를 단순화하기 위해 열화학적 삭마 효과는 고려

하지 않았으며, 기계적 삭마에 따른 표면 후퇴 판정 기준으로 열응력 해석을 통한 최대

면내 전단 응력을 선택하였다. 간단한 수치 실험을 수행하여 제안된 기법의 신뢰성에 대

한 분석과 기계적 삭마 과정의 기본적인 경향을 파악하였다.
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Ⅰ. 서 론

대기권을 극초음속으로 비행하는 우주선은 열

보호 시스템을 통해 내부 구조물 본체를 보호한

다. 삭마 현상은 항공우주 분야에서 널리 적용되

는 열 보호 시스템의 중요 원리이다. 일반적으로

탄소섬유/페놀릭과 같은 삭마 재료는 극심한 고

온 환경에서 Fig. 1과 같이 열분해(pyrolysis)가

일어나고, 그 결과로서 숯 층과 가스가 형성된다

[1,2]. 생성된 숯 층은 재료 표면에서 열화학적,

기계적 삭마에 의해 제거되며, 가스는 외부로 배

출된다. 이와 같이 복잡한 삭마 현상을 해석하여

삭마 재료의 최적(최소) 두께를 예측하고 설계에

반영하는 것은 매우 중요하다[3,4].

삭마 현상을 해석하기 위해서 1960년대 이후
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Fig. 1. Ablation mechanisms

열화학적 삭마 모델 등을 이용한 다양한 기법이

제안되어 왔다[5-8]. 삭마 해석 프로그램의 예로

서, CMA(Charring Material Ablation), FIAT

(Fully Implicit Ablation and Thermal), TITAN

(Two-Dimensional Implicit Thermal Response

and Ablation)을 들 수 있다. 이와 같은 연구들

은 공학 설계 관점에서 실용적인 결과를 보여주

고 있다.

열분해 과정에서 생성된 숯 층은 표면 또는

내부 하중의 작용으로 쉽게 제거될 수 있다. 구

조적 관점에서는 삭마 재료가 보호하고 있는 본

체 또는 기판(substrate)의 역학적 반응이 중요

하다. 따라서 원칙적으로 숯 층의 구성 방정식

을 고려한 열응력 및 강도 해석과 이를 통한 기

계적 삭마 모델이 필요하다. 이와 관련하여 열

분해 반응 및 표면 후퇴(recession)에 따른 기계

적 삭마 거동을 유한요소법으로 해석한 연구 결

과가 발표된 바 있다[9]. 그러나 쉘(shell) 요소

로는 두께 방향의 응력 성분을 정확히 산출할

수 없으며, 재료 강도와 표면 후퇴 판정에 한계

가 있다.

삭마 과정을 이상화하고 구조 해석을 수행

하는데 있어서 열분해 반응 및 열복사와 같은

비선형성은 경계면 또는 경계면 인근 영역에

서만 발생한다 . 그러므로 전체 영역을 독립적

으로 분할하고 비선형성이 발생할 수 있는 부

분을 일부 부영역(subdomain)과 경계면에 직

접 할당하는 방식이 효과적이다[10]. 또한 , 정

확한 열응력 해석을 위해서는 일방향 연계

(one-way coupled) 보다는 완전 연계된(fully

coupled) 열구조 연계 정식화가 바람직하다

[11].

본 논문에서는 열응력 및 기계적 삭마 해석을

위하여 영역/경계 분할법을 이용한 열구조 연계

해석을 수행하였다. 독립적으로 분할된 부영역

과 공유면 또는 경계 공유면의 결합을 위한 등

식 적합 조건으로 벌칙 함수법을 사용하였다.

재료 내부의 열분해 반응을 고려하여 엔탈피 방

법을 적용하였으며, 표면 후퇴 기준으로 최대

면내 전단 응력을 제시하였다. 간단한 수치 예

제를 통하여 기계적 삭마의 기본적인 특성을 살

펴보았다.

Ⅱ. 해석 기법

2.1 영역/경계 분할 및 변분 정식화

전체 영역은 Fig. 2와 같이 열분해가 일어나

는 비선형(삭마) 부영역 W(k)
(k = 1,…,ÑS)과 열

분해가 일어나지 않는 선형(기판) 부영역 W(k)
(k

= ÑS+1,…,ÑS+NS), 공유면 GI, 경계 공유면 GB
(k-)

으로 분할할 수 있다. 분할된 공유면 및 경계

공유면에서의 연속 조건을 위하여 벌칙 함수법

을 적용하였다. 이와 함께 변위장과 온도장의

지배 방정식을 고려한 후, 변분 정식화를 위한

시험 함수로 가상 변위와 온도를 도입하면 전

체 영역에 대한 약형(weak form)을 유도할 수

있다.
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여기서 아래 첨자 D는 변위, T는 온도, I는 공유

면, B는 경계 공유면에 관련됨을 의미한다.

Fig. 2. Domain/boundary decomposition
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2.2 유한요소 근사 및 해석 알고리듬

변위장에서의 변분 형태의 지배 방정식 (1)을

일반적인 유한요소법 과정에 따라 공간과 시간에

대해서 이산화하면, 다음과 같이 각 부영역과 공

유면, 경계 공유면을 기준으로 행렬로 표기된 연

립 방정식을 얻을 수 있다.
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여기서 K는 강성 행렬, P와 p는 각종 벌칙함수

에서 기인하는 행렬 또는 벡터를 의미한다. r은

외부 하중 벡터, A는 열구조 연계 효과에 따른

열 하중 행렬이며, u, v, w(q, j, y)는 각각 부영

역, 공유면, 경계 공유면에서의 변위(온도)이다.

또한, (^)은 유효 행렬, ( 
~

 )는 비선형 행렬, 왼쪽

위 첨자 t, t+Dt는 시각을 의미한다.

온도장에 대해서도 비슷한 과정을 거치면, 식

(7)-(10)과 같은 연립 방정식을 얻을 수 있다.
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여기서 f는 외부 열 하중 벡터, q는 경계면에서

유입되는 열 유량 벡터이다. 식 (7)을 통해 변위

장과 서로 연계가 되어있는 것을 알 수 있으며,

비선형 부영역 W(k)
(k = 1,…,ÑS)에서의 유효 강성

행렬과 하중 벡터는 다음과 같다.
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여기서 M은 열용량 행렬을 의미하며 구체적인

표현은 다음과 같다.

 ( ) ( ) ( )
( )T T Tk

k k T kt t t t t tc dVr+D +D +D

W
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여기서  r 는 밀도, c는 비열이다. 이와 같은 삭마

재료의 물성치는 열분해 반응에 따라서 온도의

함수로써 적용된다.

유한요소 정식화 과정에서 벌칙 함수법을 통

해 연속 조건을 처리함으로써 유효 강성 행렬은

특이성을 갖더라도 역행렬이 항상 존재한다. 따

라서 식 (3)-(10)에서 미지수인 변위와 온도를 독

립적으로 구할 수 있는 해석 알고리듬을 얻을 수

있다. 최종적으로 유도된 연립 방정식은 모든 시

간 증분과 반복 계산 단계에서 이전 단계의 온도

와 변위를 고려하여 열구조 완전 연계 해석을 수

행한다. 이를 위한 경계공유면, 공유면, 각 부영

역에서의 해를 순차적으로 구하는 해석 알고리듬

w-v-u+y-j-q을 구성하였다. 대표적으로 변위장과

관련된 수식은 다음과 같으며, 지면 제약으로 인

하여 자세한 수식 유도 과정과 행렬 표기는 생략

하였다.
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여기서 위 첨자 [i], [i+1]은 반복 계산 횟수를 의

미한다. 삭마 과정에 따른 비선형성은 식 (14),

(15), (16)에 국한되며, 식 (17)의 역행렬은 반복

계산을 할 필요가 없다. 온도장에 대해서도 이와

비슷한 형태의 연립 방정식을 얻을 수 있다. 이

를 고려한 FE2DBD50(Finite Element Code for

2-Dimensional Domain & Boundary Decomposition,

Version 5.0) 프로그램을 개발하였다.
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2.3 열분해 반응 및 표면 후퇴

삭마 재료에서는 열분해 반응에 의해서 숯과

가스가 생성되는 상변화 현상이 나타난다. 이 과

정에서 외부로부터 유입되는 열에너지가 상당 부

분 소모가 된다. 열분해 반응열을 고려하기 위하

여 엔탈피 방법을 적용하였으며, 상변화 현상은

비열과 같은 열용량의 급격한 변화를 통해서 판

단한다. 온도에 따른 비열은 다음과 같이 요소에

서의 엔탈피 he와 온도 변화 q+의 관계식을 통해

얻을 수 있다.
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생성된 숯 층의 기계적 삭마 모델링을 위하여

열응력 해석을 통해 재료 내부의 온도를 구한

후, 온도의 함수로써 삭마 재료의 전단 강도를

구한다. 기계적 삭마에 따른 표면 후퇴는 삭마

과정에서 유발되는 내부의 전단 응력과 재료의

전단 강도가 일치하는 지점에서 발생한다고 보았

다. 표면 후퇴 기준 1로서 삭마 재료 내부의 전

단 응력 분포가 균일하다고 단순화하여, 공기역

학적 전단 응력과 같은 표면력을 재료 내부의 전

단응력과 일치한다고 가정하였다. 표면 후퇴 기

준 2는 열응력 해석을 통해 실제 재료 내부에서

발생하는 최대 면내 전단 응력을 고려하였다. 이

를 통해 표면 후퇴 기준에 따른 기계적 삭마 거

동의 경향을 살펴보았다.

Ⅲ. 수치 예제 해석 및 고찰

3.1 단순 일차원 모델

간단한 수치 예제를 통해 제안한 삭마 해석

기법의 신뢰성에 대한 검증을 수행하였다. 이를

위하여 Fig. 3과 같이 전체 영역이 삭마 부영역

W(1)
과 기판 부영역 W(2)

으로 나뉘어져 있는 일차

원 직사각형 모델을 사용하였다. 경계 공유면

GB
(1)를 통해 공기역학적 전단 응력 t = 5.0 MPa

과 열 유량 q = 0.5 MW/m2이 균일하게 분포되

어 있으며, 표면 후퇴 기준 1을 사용하였다. 부영

역 W(1)
과 W(2)

에 적용된 상온에서의 물성치를

Table 1과 Table 2에 나타내었다. 특히, 나일론/

페놀릭 삭마 재료의 물성치는 온도에 따라서 적

용하였다[12,13]. 예를 들어, 엔탈피는 Fig. 4와

같이 온도에 따라 변화하며 열분해 반응열 hp이

커질수록 열분해 온도인 500 K 근방에서 급격히

증가하는 경향을 보인다.

Fig. 3. Finite element mesh of simple 1D

model
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Fig. 4. Enthalpy vs. temperature with

varying heats of pyrolysis

Table 1. Nylon/phenolic material properties

Table 2. Ni-super alloy material properties
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(a) Results of Ref. 9

(b) Results of FE2DBD50

Fig. 5. Comparison of surface recession

제안한 삭마 해석 기법을 기반으로 개발된 프

로그램 FE2DBD50의 신뢰성을 검증하기 위하여,

Fig. 5와 같이 기존 연구 결과와 비교하였다. 적

용한 재료 물성치와 해석 기법 등의 차이로 인하

여 최소 0.15 mm에서 최대 0.3 mm의 오차가 발

생하지만 삭마 재료가 후퇴되는 경향이 일치함을

확인하였다. Fig. 6-8은 열 유량, 공기역학적 전단

응력, 열분해 반응열에 대한 기계적 삭마의 경향

을 나타낸다. 삭마 초기에 후퇴율은 급격하게 증

가하며, 일정 시간이 지난 뒤 안정된 값을 유지

한다. 예를 들어, 열 유량이 2.0 MW/m2일 경우

후퇴율은 최대 3.4 mm/s이며 0.7 mm/s의 안정

된 값을 가진다. 열 유량과 공기역학적 전단응력

의 경우에는 크기가 증가할수록 후퇴율이 증가하

였다. 반면에 열분해 반응열이 증가하면 후퇴율

은 감소하였다. 이는 열분해 반응열이 열분해 과

정에서 재료가 수용할 수 있는 열에너지의 크기

를 의미하기 때문이다. 이러한 경향이 쉘 요소를

사용하여 기계적 삭마 해석을 수행한 기존 연구

결과와 잘 일치함을 확인하였다.
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Fig. 6. Recession rate vs. heat flux
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Fig. 7. Recession rate vs. aerodynamic shear
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Fig. 8. Recession rate vs. heat of pyrolysis

시간에 따른 두께 방향의 온도 분포를 Fig. 9

에 나타내었다. 최대 온도는 삭마가 일어나는

565 K로 동일하며, 매우 작은 두께에서 급격하게

변화한다. 이를 통해 삭마 재료가 효과적으로 열

을 차단하고 있음을 알 수 있다.
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Fig. 9. Temperature across the thickness

3.2 이차원 직사각형 모델

Fig. 10과 같은 모델에 대하여 기계적 삭마 해

석을 수행하였다. 이를 통해 열응력 해석을 통한

최대 면내 전단 응력 분포와 표면 후퇴 기준에

따른 기계적 삭마의 경향을 확인하였다. 삭마와

기판 재료로써 나일론/페놀릭과 니켈 합금을 사

용하였다. 삭마 부영역의 경계 공유면에는 열 유

량 q(x) = q0 sin 50p x (q0 = 0.5 MW/m2)과 외부

압력 ( p = 1.0 MPa), 공기역학적 전단 응력 (t =

5.0 MPa)이 균일하게 분포되어 있다.

Fig. 4.11은 열응력 해석에 따른 최대 면내 전

단 응력의 분포를 나타낸다. 응력 분포가 두께

방향으로 불균일하며, 최대 면내 전단 응력이 삭

마가 일어나기 이전에 발생하는 것을 확인 할 수

있다. 이는 삭마가 발생하는 지점에서의 재료 강

Fig. 10. Finite element mesh of 2D

rectangular model

Maximum shear stress

Fig. 11. Maximum shear stress (t = 50 s)

566 K

Fig. 12. Temperature (t = 50 s): surface

recession criterion 1

603 K

Fig. 13. Temperature (t = 50 s): surface

recession criterion 2
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성은 고온으로 인해 매우 작기 때문이다. 더욱이

불균일한 응력 분포가 나타나므로 표면 후퇴 기

준으로써 열응력 해석을 통한 최대 면내 전단 응

력을 고려해야 된다는 것을 알 수 있다.

표면 후퇴 기준에 따른 온도 분포를 Fig. 12와

Fig. 13에 각각 나타내었다. 최대 온도는 각각

566 K, 603 K이며, 최대 전단 응력과 재료의 전

단 강도가 같아지는 온도로써 삭마가 일어나는

온도이다. 온도 분포는 얇은 두께 층에서 급격하

게 변화하며, 표면 후퇴 기준 2의 경향이 최대

전단 응력 분포와 잘 일치함을 확인 할 수 있다.

이를 통해 기계적 삭마 모델링 측면에서 표면 후

퇴 기준 2가 더 적합함을 알 수 있다.

3.3 에어포일 앞전 모델

에어포일 앞전에서의 기계적 삭마의 경향을

보기 위하여 Fig. 14와 같은 이차원 평면 변형도

모델에 대한 해석을 수행하였다(L = 150 mm, H

= 100 mm). 부영역 W(1)은 10 mm 두께의 삭마

영역과 기판 영역이 결합되어 있으며, 표면 후퇴

기준 2를 적용하였다. 해석에 사용된 주요 인자

의 값은 q0 = 0.5 MW/m2, t = 5.0 MPa, hp =

0.1 MJ/kg, p = 10 MPa이다.

Fig. 15는 t = 30 s일 때 A 지점에서의 에어포

일의 온도 분포를 나타낸다. 최고 온도(삭마 온

도)는 576 K이며, 앞서 해석한 결과와 같이 매우

얇은 두께 층에서 온도 구배가 심한 것으로 나타

났다. 이와 함께 열분해 층 이하의 재료에서는

초기 온도 298 K를 유지함으로써 효과적으로 열

을 차단하는 것을 알 수 있다. 이때의 삭마에 따

른 내부 구조물의 상태를 확인하기 위하여 요소

L-L
-H

H

P

Fig. 14. Airfoil leading edge model

576 K

298 K

Fig. 15. Temperature (t = 30 s)

Virgin material

Pyrolysis

Surface recession

Char

Fig. 16. Details of ablation processes

의 삭마 상태를 Fig. 16에 나타내었다. 온도 분포

결과와 마찬가지로 원재료 층, 열분해 층, 숯 층,

삭마 층이 얇은 표면에 걸쳐 형성되어 있는 것을

확인할 수 있다.

Ⅳ. 결 론

본 논문에서는 완전 연계된 열기계학적 유한

요소 정식화를 기반으로 영역/경계 분할법을 적

용하여, 이차원 구조물에 대한 열응력 해석과 기

계적 삭마 과정 모델링을 수행하였다. 이에 따라

삭마 재료의 온도 의존성, 열분해 과정 및 열복

사 조건과 같은 비선형성을 일부 부영역과 경계

공유면에 독립적으로 할당할 수 있다. 효율적인

열구조 연계 해석을 위하여 경계 공유면, 공유면,
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부영역에서의 변위와 온도 해를 순차적으로 구하

는 해석 알고리듬을 설정하였으며, 이를 구현할

수 있는 컴퓨터 프로그램을 개발하였다.

간단한 수치 예제를 통해 개발된 프로그램의

신뢰성 및 기계적 삭마 과정의 기본적인 특성을

분석하였다. 경계면에서 유입되는 열 유량, 공기

역학적 전단 응력, 열분해 반응열 등 주요 인자

에 따른 표면 후퇴의 경향이 기존 연구 결과와

잘 일치하였다. 기계적 삭마 과정의 표면 후퇴

판정 기준으로 열응력 해석을 통한 최대 면내 전

단 응력을 선택하였으며, 이에 대한 타당성을 검

토하였다. 또한, 삭마 재료 영역에서 대부분의 열

에너지를 효과적으로 흡수 또는 차단함으로써 열

분해 층 아래의 기판 영역에서 일정 온도를 유지

하는 열 보호 시스템의 기본 역할을 확인하였다.

본 해석 기법은 기계적 삭마에 관련된 표면 후퇴

와 재료 거동의 온도 의존성 등을 주로 고려하였

다. 보다 정밀한 삭마 해석을 위해서는 열화학적

삭마 모델, 외부 열유동의 상호 작용, 다양한 재

료 데이터베이스 구축 등이 필요하다.
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