
874 韓國航空宇宙學會誌

論文 J. of The Korean Society for Aeronautical and Space Sciences 41(11), 874-882(2013)

DOI:http://dx.doi.org/10.5139/JKSAS.2013.41.11.874

3-화학종 대체 혼합물을 이용한 케로신의 열역학적⋅전달 상태량 예측

조미옥, 김성구*, 최환석

Estimation of Thermodynamic/Transport Properties of Kerosene

using a 3-Species Surrogate Mixture

Miok Joh, Seong-Ku Kim* and Hwan-Seok Choi

Korea Aerospace Research Institute

ABSTRACT

Kerosene(Jet A-1), one of the propellants for each stage's engine of the Korea Space

Launch Vehicle-Ⅱ(KSLV-Ⅱ), functions as coolant at the same time as it flows inside the

cooling jacket of the combustion chambers and is injected through the film cooling holes.

A physical surrogate mixture model to reproduce the thermophysical characteristics of Jet

A-1 has been selected and the thermodynamic/transport properties of the model fuel under

high pressure including supercritical conditions have been estimated using

SUPERTRAPP(NIST SRD4). Comparisons with the measured properties suggest that

proposed database can be used to extract properties of Jet A-1 for conjugate heat transfer

analysis of liquid propellant rocket engine thrust chambers. Predicted combustion/cooling

performance of regeneratively cooled thrust chambers shall be validated through

comparisons with upcoming firing test results.

초 록

한국형발사체(KSLV-Ⅱ) 각 단 엔진의 연료로 사용되는 케로신(Jet A-1)은 추력실 재생냉

각 및 연료 막냉각 과정에서 냉각유체로도 기능하게 된다. 본 연구에서는 Jet A-1의 열물

리적 특성을 재현하기 위한 대체 혼합물 모델을 선정하고, SUPERTRAPP(NIST SRD4)을 이

용하여 초임계압 영역을 포함하는 고압 영역에서 모델 연료의 열역학적⋅전달 상태량을

예측하였다. 측정값과의 비교 결과 액체로켓 엔진 추력실의 복합 열전달 해석 수행 시 Jet

A-1 상태량을 추출하기 위한 데이터베이스로 활용 가능한 것으로 판단되며, 향후 연소 시

험 결과와의 비교를 통하여 케로신 대체 모델의 상태량 정보를 이용한 재생냉각 추력실의

연소⋅냉각 성능 통합 해석 결과를 지속적으로 검증해 나갈 계획이다.
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Ⅰ. 서 론

액체로켓 엔진을 구성하는 고압 재생냉각 추

력실의 연소⋅냉각 성능을 보다 정확하게 예측하

기 위해서는 초임계압 영역을 포함하는 고압의

작동 영역에 대하여 냉각유체인 케로신의 열역학

적⋅전달 상태량 데이터를 확보할 필요가 있다.

실제로는 수백에서 수천 종에 달할 수 있는 탄화

수소 계열의 혼합물인 Jet A/Jet A-1
(1-2)

의 열물

리적 특성을 잘 재현하는 물리적 대체 혼합물 모

델(physical surrogate mixture model)과 분석적

기법을 활용하면 직접 측정이 어려운 광범위한

압력 및 온도 조건에서의 상태량 데이터를 도출

할 수 있다. 물리적 대체 모델은 주로 연료 조성

성분에 대한 분석 데이터에 기초하여 구성하며,

재현하고자 하는 연료 특성의 범주에 따라 대체

모델의 지배적인 구성 성분이 달라질 수 있다.

Jet A-1을 포함한 케로신 계열의 연료는 허용

규격 이내에서도 생산지⋅제조사별로 달라지는

성분 조성에 의하여 주요 상태량에 차이를 나타

낼 수 있다(2). 본 연구에서는 대표성을 갖는 Jet

A-1 대체 혼합물 모델을 선정하고 분석적 기법

을 이용하여 다양한 조건에서의 열물리적⋅전달

상태량을 도출하는 것을 목표로 최근 미국 국립

표준 기술원(NIST)에서 제시한 Jet A 표준 연료

(Jet-A-4658)에 대한 3-화학종 물리적 대체 모델(3)

과 NIST SRD4(4)를 이용하여 재생냉각 방식 액체

로켓 추력실의 연소⋅냉각 통합 해석에 사용할

수 있는 열역학적⋅전달 상태량 DB를 구성하였

다. 또한 액체로켓 엔진 연소기의 연소⋅유동 해

석 도구와 직접 연동하여 상태량을 예측하는 방

법으로 활용 가능한 일반화된 cubic 상태 방정식

(RK-PR EOS(5))과 Chung 등의 모델(6)에 의한 상

태량 예측 결과도 비교⋅평가하였다. 마지막으로

연료 재생냉각 방식의 액체로켓 엔진 추력실에

대한 연소⋅냉각 성능 통합 해석 결과를 연소 시

험 결과 얻어진 측정값과 비교함으로써 NIST의

Jet A 표준 연료에 기반을 둔 물리적 대체 모델

의 적용 가능성을 확인하였다.

Ⅱ. 대체 모델 및 상태량 DB 구성

2.1 대체 혼합물 모델 선정

KSLV-Ⅱ의 각 단 엔진이 작동되는 초임계압

조건에서의 냉각 성능 해석에 필요한 연료의 열

역학적⋅전달 상태량을 직접 측정하는 데에는 기

술적인 어려움이 있기 때문에 NIST에서 다양한

화학종 화학식 질량분율

n-dodecane C12H26 0.31

n-tetradecane C14H30 0.38

1,2,4-trimethylbenzene C9H12 0.31

Table 1. Composition of the physical
surrogate mixture(H-B model)
for Jet-A-4658 blend(3)

제조사의 Jet A 제품을 동일한 비율로 혼합하여

구성한 대표 연료(Jet-A-4658)에 대한 대체 혼합

물(2-3,7)을 중심으로 상태량 데이터 확보 및 적용

가능성을 검토하였다. 대체 혼합물을 구성하는

각각의 화합물에 대한 열물리적 상태량의 확보

용이성 등을 고려하여 3 화학종으로 구성된 대체

혼합물 모델
(3)

(이하 H-B 모델)을 선정하였으며,

H-B 모델의 조성 및 성분비는 Table 1에 제시하

였다.

2.2 상태량 DB 구성

NIST SRD4를 이용하여 H-B 모델의 주요 열

역학적⋅전달 상태량을 도출하고 Jet-A-4658 및

JP-8에 대한 NIST의 측정값(7)과 비교함으로써

NIST SRD4를 이용한 모델 연료 상태량 예측 결

과의 정확도 및 적용 가능성을 확인하였다. 대표

연료의 상태량에 대한 NIST의 측정 조건⋅범위

는 Table 2에 제시하였으며, 비교된 상태량 중

정압비열은 Jet A 연료와 유사한 조성 및 특성을

갖는 것으로 알려져 있는 JP-8에 대한 측정값을

활용하였다.

Figure 1 ∼ 5에 제시한 바와 같이 비교 가능

한 범위 내에서는 열전도율을 제외한 모든 상태

량 값이 측정값과 정량적으로 매우 잘 일치함을

확인하였다. NIST SRD4는 열역학 및 기체운동론

을 기반으로 기준 유체(propane)의 상태량과 대

상 유체의 상태량 간에 성립되는 대응 관계로부

터 대상 유체의 상태량을 분석적으로 구하는

extended corresponding states(ECS) 모델
(4,8)

을

채택하고 있다. ECS 모델에서 대상 유체의 열전

상태량 온도[K] 압력[bar]

밀도 270∼470 5∼300

점성/동점성계수 263.15∼373.15 0.83(Pamb)

열전도율 300∼500 1.5∼400

음속 270∼350 0.83(Pamb)

정압비열(JP-8) 223∼473 150

Table 2. Measured properties and conditions
for Jet-A-4658/JP-8(7)
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Fig. 3. Calculated and measured thermal
conductivity
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Fig. 4. Calculated and measured heat
capacity at constant pressure
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도율은 분자의 병진 운동과 내부 자유도에 의한

에너지 전달 효과가 각각 고려되어 얻어지며, 특

히 다원자 분자를 포함하는 혼합물의 내부 자유

도에 의한 열전도 효과를 이론적으로 정확하게

고려하기는 매우 어려운 것으로 알려져 있다
(8-10)

.

열전도율은 제시된 상태 조건에서 측정값보다 다

소 높게 예측되었으나, 동일한 압력 조건에서는

온도가 상승할수록 오차가 감소하는 경향을 나타

내었다.

Ⅲ. RK-PR EOS의 상태량 예측

성능 평가

케로신-액체산소를 추진제로 하는 액체로켓 엔

진 연소기의 초임계 난류 연소 현상을 해석하기
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위해서는 극저온 유체인 액체산소와 고탄화수소

연료인 케로신은 물론 모든 중간 생성물의 상태

량을 정확하게 예측할 필요가 있다. NIST SRD4

에서는 상평형 계산 시 Peng-Robinson(PR) EOS

가 사용되며, 상태량 계산에는 사용자의 선택에

따라 ECS 모델 또는 PR EOS가 사용된다
(4)

. 점성

계수와 열전도율 등의 전달 상태량 계산에도 사

용되는 ECS 모델은 광범위한 압력⋅온도 조건에

대하여 상태량을 상당히 정확하게 예측할 수 있

다는 장점이 있으나, 비선형 관계식을 사용함에

따른 계산 효율성 문제로 연소⋅유동 해석 코드

내에 구현하여 상태량을 직접 구하는 방법으로

사용하기에는 어려움이 있다.

연소⋅유동 해석 도구와 연동하여 열역학적

상태량을 구하기 위한 방법으로 널리 활용되고

있는 cubic EOS 중 Soave-Redlich-Kwong(SRK)

EOS와 PR EOS는 각각 극저온 유체와 일부 고

탄화수소의 상태량만을 비교적 정확하게 예측할

수 있다는 한계를 갖는 반면, Cismondi와

Mollerup이 제안한 RK-PR EOS
(5)
는 상대적으로

광범위한 임계 압축 계수를 갖는 유체의 상태량

예측에 있어서 상당한 정확도를 나타내는 것으로

평가되고 있다(11-13). RK-PR EOS에서 유체의 압

력 는 식 (1)과 같이 표현되며, 식 (1)에서  ,

와 는 각각 보편 기체 상수, 온도와 몰(mole)

체적을 의미한다. 식 (1)에 제시된 parameter ,

, 와 는 각각 식 (2) ∼ (5)와 같이 정의되며,

식 (1) ∼ (5)에서 하첨자 과 는 각각 reduced

property와 critical property를 의미한다. 식 (2)

∼ (5)에서  ∼ , , , , , 과 

는 모델 상수(5)이고, 식 (4)의 는 acentric factor

를 의미한다.
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임계압축계수 는 식 (6)과 같이 정의되며, 식
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RK-PR EOS 및 Chung 등의 모델을 이용하여

구한 H-B 모델의 주요 상태량 데이터를 NIST

SRD4에 의한 상태량 데이터와 비교함으로써

RK-PR EOS의 적용 가능성을 평가하였다.

Figure 6 ∼ 12에 제시한 바와 같이 Chung 등의

모델에 의해 얻어진 열전도율을 제외한 모든 비

교 상태량이 NIST SRD4에 의한 상태량 데이터

와 비교적 잘 일치하였다. 특히 Fig. 10 ∼ 12의

음속, 비엔탈피, 비엔트로피 비교 결과로부터

RK-PR EOS에 의한 상태량 예측 결과가 냉각 성

능 해석뿐만 아니라 연소 성능 해석에도 유용하

게 활용될 수 있음을 확인하였다. Figure 3 및 8

로부터 알 수 있는 바와 같이 온도 약 500K 이

하의 열전도율 측정값이 존재하는 영역에서는 광

범위한 압력 조건에 대하여 Chung 모델에 의한

열전도율 예측값이 측정값에 보다 근접한 결과를

나타내었다. Chung 모델은 경험 관계식을 사용

하여 열전도율을 예측하므로 대상 물질이나 조건

에 따라서는 이론적 분석 기법에 기반을 둔
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NIST의 ECS 모델보다 정확한 예측값을 제공하

는 경우도 있을 것으로 판단된다.

Ⅳ. 액체로켓 엔진 추력실 성능 해석

4.1 복합 열전달 해석 모델 및 해석 도구

1차원 열저항 모델을 이용한 액체로켓 엔진

추력실의 복합 열전달 해석에서 재생냉각 채널

내부의 대류 열전달 계수 는 식 (9)과 같은

Nusselt 수 상관식(14)을 사용하여 구할 수 있다.

식 (9)에서  , 와 Pr은 각각 Nusselt 수,

Reynolds 수 및 Prandtl 수를 의미하며, 각각의

정의는 식 (10) ∼ (12)에 제시하였다. 식 (9) ∼

(12)에서 하첨자 과 는 각각 냉각유체 온도

(bulk temperature)와 벽면 온도 조건을 의미하

며, 는 냉각채널의 대표 길이, 는 열전도율,

는 냉각유체의 속도값, 는 동점성계수, 는

밀도, 는 정압비열을 의미한다.

  
PrPr

Pr 


(9)

 


(10)

 


(11)

Pr 


 Pr 


(12)

식 (9) ∼ (12)로부터 를 계산하기 위하여 필

요한 냉각유체의 상태량은 열전도율, 동점성계수,

밀도 및 정압비열이며, 특정 상태 조건에서의 각

상태량 값은 본 연구에서 구성한 상태량 DB로부

터 추출할 수 있다.

케로신/액체산소를 추진제로 사용하는 로켓

엔진 추력실의 연소⋅냉각 성능 통합 해석에서

냉각유체를 H-B 모델로 모사할 경우의 예측 성

능을 확인하기 위하여, NIST SRD4를 이용하여

구성한 H-B 모델의 열역학적⋅전달 상태량 DB

를 in-house 해석 도구인 KPP2D(12,15-18)에 적용하

였다. KPP2D에 적용된 수치 기법 및 물리적 모

델은 Table 3에 제시하였으며, 벽면/냉각채널 열

전달 해석을 위한 열저항 모델 및 연소실 내부

열유동 해석 모듈과의 연동은 Fig. 13에 도시하

였다.

지배 방정식
2차원 축대칭 선회 압축성

Navier-Stokes 방정식

해석 기법
PISO

(모든 마하수 영역으로 확장)

난류

저 레이놀즈수  모델
(19)

(노즐 유동에 의한 압축성 효과

추가)

연소(16)

수정된 층류 화염편 모델(11)

또는 화학평형(frozen/shifting)

모델

추진제 혼합

혼합분율 기반

확률밀도함수(PDF) 모델

(막냉각 등에 의한 불균일성

고려)

실제유체

상태량
RK-PR 상태 방정식

(5)

벽면/냉각채널

열전달

1차원 열저항 모델

(난류 열경계층과의 양방향

해석)

막냉각
단상(single-phase) 실제 유체

혼합물 모델

연료
연소: 화학적 대체 연료

(11)

냉각유체: 물리적 대체 연료

Table 3. Analysis Schemes and Models(17)

Wall Heat Flux

Wall Temperature (Tbc)

Axisymmetric
Combustion Code

Regenerative Cooling 
Analysis Module

Fig. 13. Solution Strategy of KPP2D Code(15)

4.2 30톤급 로켓 엔진 추력실 성능 해석

분사면 외곽열에 연료 분사가 적용된 재생냉

각 방식의 30톤급 연소기(20)에 대한 성능 통합

해석을 수행하고, 냉각 및 차압 성능 예측 결과

를 연소 시험 시의 측정값과 비교하였다. 해석

대상 연소기 내벽에는 열차폐 세라믹 코팅이 적

용되었으며, 주요 설계 규격 및 형상은 Table 4

및 Fig. 14에 제시하였다.
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연소압력 [bar] 60

연료/산화제 Kerosene/LOX

혼합비 2.44

추진제 유량 [kg/s] 88.8

연료 유량 [kg/s] 25.82

팽창비 12

Table 4. Design specification for the liquid
rocket engine combustor

Fig. 14. Configuration of the liquid rocket

engine combustor with predicted

temperature[K] and Mach number

distribution

냉각유체인 케로신은 확대노즐부에 위치한 연

료 공급링에서 노즐 끝 방향과 헤드부 방향으로

분기되어 공급되며, 노즐 끝단에 도달한 케로신

은 인접한 냉각채널을 통해 다시 헤드부 방향으

로 흐르게 된다. 냉각채널 내에서의 냉각유체 유

동 방향에 따른 케로신 온도(bulk temperature)

상승 정도를 연소 시험에 의한 측정값과 비교하

여 Fig. 15에 나타내었으며, 정량적으로도 어느

정도 타당한 결과를 얻었다. 냉각유체의 온도 상

승 정도는 추력실 벽면으로의 열유속, 즉 벽면

근처의 열경계층을 고려한 연소 유동장의 예측

정확도뿐만 아니라 추력실 내벽에 형성되는 검댕

(soot) 층에 의한 열차폐 효과 고려 여부 등에 따

라 영향을 받을 수 있으나, 액체로켓 엔진 연소

기의 설계⋅평가를 목적으로 하는 성능 해석에

제안된 H-B 모델의 상태량 DB를 적용할 경우

어느 정도 타당한 결과를 얻을 수 있는 것으로

판단된다. 재생냉각 채널 내 정압 변화 또한 연

소 시험에 의한 측정값과 비교하여 Fig. 16에 나

타내었으며, 정량적으로도 어느 정도 타당한 결

과를 얻었다.
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Fig. 15. Predicted/ measured coolant
temperature rise and convective
heat transfer coefficient along the
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Ⅴ. 결 론

NIST의 Jet A 표준 혼합물에 대한 3-화학종

대체 모델인 H-B 모델 및 NIST SRD4를 이용하

여 케로신을 냉각유체로 사용하는 재생냉각 방식

액체로켓 엔진 추력실의 냉각⋅열전달 해석에 사

용 가능한 열역학적⋅전달 상태량 DB를 구성하

였다. 추력실 벽면 및 재생냉각 채널로의 열전달

해석에 필요한 냉각유체의 상태량 정보를

lookup table 형태로 구성하고자 하는 경우 높은

정확도를 갖는 NIST SRD4를 활용할 수 있으며,

연소⋅유동 해석 도구와 연동하여 상태량을 계산

하고자 하는 경우에는 일반화된 cubic EOS인
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RK-PR EOS의 활용을 고려할 수 있다.

H-B 모델을 냉각유체로 가정하여 액체로켓 엔

진 추력실의 성능 해석을 수행한 결과 연소 시험

결과와 대체로 일치하는 범위 내에서 소폭 보수

적인 냉각 성능이 예측되었으며, 차압 성능 예측

결과는 측정값과 거의 일치하였다. 향후 KSLV-

Ⅱ 상단 엔진 연소기와 같은 고팽창비 추력실에

대한 연소 시험 결과와 통합 성능 해석 결과를

비교함으로써 제안된 냉각유체 상태량 데이터의

타당성을 지속적으로 검증해 나갈 계획이다.
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