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ABSTRACT

When a plume flow exhausted from a lunar lander descent engine impinges on the
lunar surface, regolith particles on the lunar surface will be dispersed due to a
plume-surface interaction. If the dispersed particles collide with the lunar lander, some
adverse effects such as a performance degradation can be caused. Thus, this study tried to
predict the plume flow behaviors using the CFD methods. A nozzle inside region was
analyzed by a continuum flow model based on the Navier-Stokes equations while the
plume behaviors of the outside nozzle was performed by comparing and analyzing the
individual results using the continuum flow model and the DSMC method. As a result, it
was possible to establish an optimum procedure of the plume analysis for the lunar lander
descent engine in the vacuum condition. In the future, it is expected to utilize the present
results for the development of the Korean lunar lander.

초 록

달착륙선 하강엔진에서 사출된 배기가스가 월면과 충돌할 때 배기가스와 월면과의 상

호작용으로 인해 월면에 분포되어 있는 표토가 분산된다. 이때, 분산된 표토입자가 착륙선

과 충돌할 경우 성능 저하 등과 같은 역효과를 야기할 수 있다. 따라서 본 연구에서는 달

착륙 엔진의 배기가스 거동을 전산유체해석을 통해 예측하고자 하였다. 하강엔진의 노즐 

내부 영역은 Navier-Stokes 방정식 기반의 연속체 유동 모델을 이용하여 해석하였으며, 노

즐 외부 배기가스 거동은 연속체 유동 모델과 직접모사법(DSMC)을 적용하여 해석한 결과

를 각각 비교 및 분석하였다. 이를 통해 진공환경에서 달착륙선 하강엔진에 대한 최적의 

배기가스 해석 절차를 수립할 수 있었으며, 차후 한국형 달착륙선 개발에 충분히 활용할 

수 있을 것으로 기대된다.  
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Dynamics(전산유체역학), Continuum Flow Model(연속체 유동 모델), Direct
Simulation Monte Carlo(직접모사법)
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Ⅰ. 서 론

일반적으로 발사체와 인공위성 등의 우주비행

체는 추진시스템을 통해 배기가스(plume)를 사출

함으로써 뉴턴 제2법칙에 따라 추진력을 얻는다.
이때, 로켓 노즐로부터 고진공의 우주환경으로 

사출된 배기가스는 노즐 외부의 압력에 비해 노

즐 출구에서의 압력이 상대적으로 높기 때문에 

급격한 팽창을 거치게 되면서 Fig. 1과 같이 대

기압에서의 배기가스 거동과는 다르게 우주비행

체 방향으로 역류하는 후방유동(backflow)이 상

당량 발생한다[1]. 그 결과, 후방유동으로 인해 

배기가스 입자들이 우주비행체 표면에 충돌하게 

되면서 교란 힘 및 교란 토크, 열적 하중, 탑재체

의 표면오염 등과 같은 심각한 문제를 야기하므

로 심할 경우 우주비행체의 내구성 및 성능의 저

하를 유발시킬 수 있다[2].
한편, 달착륙선 하강엔진의 경우 지면을 향해 

배기가스를 분출하여 그에 대한 반작용으로 큰 감

속 효과를 얻음으로써 임무 수행지점에 안정적으

로 착륙하는 것이 주요 역할이다. 이때, 하강엔진

으로부터 사출된 배기가스가 지면과 강하게 충돌

하면서 Fig. 2와 같이 충격파(shock wave)를 발생

시키며, 그 결과 달 표면의 침식과 더불어 표토 

입자들을 모든 방향에 대해 고속으로 분산시킨다

[3]. 이때, 분산된 표토 입자들이 광학 탑재체와 태

양전지판 등과 같이 표면오염에 민감한 장비에 충

돌하거나 흡착될 경우 성능저하 또는 물리적 손상

으로 인해 정상적인 임무 수행에 심각한 악영향을 

발생시킬 수 있다[4]. 따라서, 달착륙선 개발시 진

공영역에서 하강엔진의 배기가스 거동을 예측하는 

것은 매우 중요한 단계라고 할 수 있다.
달착륙 엔진의 배기가스 거동 해석에 관한 국

내외 연구 동향을 살펴보면, 해외에서는 배기가

Fig. 1. Rocket Plume Flow Structure in
Vacuum[5]

Fig. 2. A Schematic of Plume Impingementon
Dusty Surface[6]

스-월면 충돌 현상과 달 표토 입자들의 분산 궤적 

추적, 표토입자와 배기가스를 동시에 고려한 2상 

유동 해석 등 다양한 연구가 수행되었으며 그 결

과 연구 시 필요한 핵심기술들이 확보되어져왔다.
특히 중국은 창어 3호(Chang’e-3)를 통해 자체 개

발한 소프트웨어를 이용하여 150 N급 착륙엔진에

서 사출된 배기가스가 월면과 착륙선에 미치는 상

호작용에 대한 연구 등을 진행하였으며, 그 결과 

달착륙 엔진에 대한 자체 기술을 상당부분 확립한 

상태이다[7]. 한편, 국내에서는 미래창조과학부에서 

2025년까지 달착륙선의 개발계획을 발표함에 따라 

한국항공우주연구원을 중심으로 개념설계 수준의 

연구개발이 진행되고 있다. 일례로, 2012년에 200
N급 하이드라진(hydrazine, N2H4) 단일추진제 추

력기 시제품을 개발해 달착륙선 지상모델에 대한 

성능시험을 수행하였다[8]. 하지만, 아직까지 국내

에서는 달착륙선 하강엔진의 배기가스 거동에 대

한 본격적인 연구가 수행되지 않은 상태이다. 따

라서 본 논문에서는 한국형 달착륙선 개발에 필요

한 핵심기술을 미리 확보하기 위해 달착륙선 하강

엔진에서 사출된 배기가스의 거동을 전산유체역학 

방법을 이용해 예측하는 것이 목적이다. 이를 위

해 기존 아폴로 달착륙선의 하강엔진을 해석 모델

로 선정하였으며, 고진공의 우주환경에서의 배기

가스 거동을 해석하기 위해 Navier-Stokes 식에 

기반을 둔 연속체 유동 모델과 직접모사법을 별도

로 적용한 후 각각의 계산결과를 비교함으로써 두 

가지 전산유체해석 방법의 특징을 검토 및 분석하

였다. 이를 통해 최적의 배기가스 해석 절차를 수

립 할 수 있었으며, 차후 한국형 달착륙선 개발에 

충분히 활용할 수 있을 것으로 기대된다.

Ⅱ. 하강엔진의 내부유동장 해석

2.1 해석 모델 및 방법

본 연구에서는 배기가스의 거동을 해석하기 
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Fig. 3. Apollo Lunar Lander(Left) and
Lunar Module Descent Engine
(Right)[9,10]

위해 대표적인 하강엔진으로 언급되는 아폴로 달

착륙선의 LMDE(Lunar Module Descent Engine)
를 해석 대상으로 선정하였다. LMDE는 1961년
부터 1972년까지 NASA에 의해 이루어진 아폴로 

프로젝트 중 미국의 TRW 사와 NASA가 공동 

개발한 엔진이다. LMDE는 아폴로 5호의 달착륙

선인 LM-1에서 처음 사용되었으며 LM-2, LM-3
등 여러 착륙선에 사용되면서 성능이 개선되었다

[9].
본 연구에서 사용된 해석의 대상은 Fig. 3과 

같은 형상으로 최초의 유인 달착륙선인 아폴로 

11호의 LM-5에 사용된 착륙 엔진이다. 특히,
LM-5는 핀틀 인젝터(pintle injector)를 사용해 추

진제의 유량을 조절함으로써 최소 약 4.7
kN(1,050 lbf)에서 최대 47 kN(10,500 lbf)의 추력

을 낼 수 있는 것으로 알려져 있다[9].
한편, LMDE는 액체 연료와 액체 산화제를 사

용하는 이원추진제 엔진이며 사용되는 추진제로

는 자연 발화적(hypergolic) 성질을 가지고 있는  

에어로진-50(Aerozine-50, C2H12N4)과 사산화이질

소(dinitrogen tetroxide, NTO, N2O4)를 각각 연

료와 산화제로 사용한다[10]. 하이드라진과 비대

칭디메틸하이드라진(unsymmetrical dimethylhy-
drazine, UDMH, C2H8N2)을 50대 50의 중량비로 

혼합하여 만든 에어로진-50은 하이드라진보다 안

정적이며 비대칭디메틸하이드라진보다 밀도와 끓

는점이 높아 우주비행체의 연료로 많이 사용되는 

것으로 알려져 있다[1].

2.2 해석 조건

일반적으로 Navier-Stokes 방정식은 주어진 공

간 내에 충분한 개수의 유체 분자들이 존재하는 

연속체 유동 영역(continuum flow region)을 해

석하는데 적합한 방법이다[11]. 우주비행체 로켓

Fig. 4. Computational Grid with Boundary
Condition Inside LMDE

엔진의 노즐 내부 영역은 연료와 산화제 간의 화

학반응을 통해 생성된 기체 분자들이 한정된 노

즐 내부 공간 내에서 활발하게 충돌하기 때문에 

대표적인 연속체 유동 영역이라 할 수 있다. 따

라서 본 연구에서는 Navier-Stokes 방정식 기반

의 전산유체해석 방법을 사용하는 ANSYS
FLUENT를 이용하여 착륙 엔진 내부유동 해석을 

수행하였다. 이때, Fig. 4와 같이 6,000개의 셀로 

구성된 2차원 축대칭 정렬 격자계로 형성하였으

며 노즐 위치에 따라 적절한 경계조건을 부여하

였다.
진공영역에서 발생되는 후방유동을 설명하기 

위해서는 노즐 벽 부근의 경계층 해석이 매우 중

요한 요인으로 알려져 있다[2]. 따라서 와  

의 장점만을 고려하여 벽에서 나타나는 경

계층 효과를 해석하는데 유용하다고 알려져 있는  

 SST(Shear Stress Transport) 난류 모델을 

사용하였다[12].
한편, 에어로진-50과 사산화이질소의 화학반응

은 NASA의 CEA(Chemical Equilibrium with
Applications) 프로그램을 이용하여 Gibbs 에너

지가 최소로 되는 화학적 평형상태에 도달했을 

때의 물성치를 계산한 후, 생성물 가스성분의 몰 

분율, 단열화염온도 및 연소실 압력을 초기조건

으로 적용하였다. 이때, 생성물은 10가지의 화학

종(CO2, N2, CO, H2O, H2, NO, OH, O2, H, O)

Fuel Aerozine 50

Oxidizer N2O4

mixture ratio 1.6

Chamber Pressure 7.13 bar

Chamber
Temperature

3054.42 K

Table 1. Condition of Nozzle Internal Flow



第 45 卷 第 9 號, 2017. 9. 전산유체역학을 이용한 아폴로 달착륙선 하강엔진의 플룸 거동… 769

을 고려하였으며, 연소실에서의 화학조성을 최종 

값으로 고려한 동결 유동을 해석조건으로 가정하

였다. 자세한 내부유동 해석 조건은 Table 1과 

같이 제시하였다.

2.3 해석 결과

노즐 내부유동의 대표적인 해석 결과로서 밀

도 및 온도 분포를 Fig. 5(a) ~ Fig. 5(b)와 같이 

제시하였다. 노즐 연소실에서 화학반응으로 인해 

발생한 고온 및 고압의 연소가스가 노즐 목을 통

과하면서 급격히 팽창하는 것을 Fig. 5(a)의 밀도

결과를 통해 확인할 수 있었다. 또한 Fig. 5(b)의 

온도분포를 통해 해석 시 노즐 벽에서의 초기조

건을 단열 및 점착 조건으로 지정해주었기 때문

(a) Density Distribution

(b) Temperature Distribution

Fig. 5. Continuum Flow Results Inside LMDE

Fig. 6. Nozzle Exit Plane Results of LMDE

에 노즐 벽 부근의 경계층에서 상대적으로 높은 

온도가 형성되는 것을 확인할 수 있었다.
최종적으로 노즐 내부유동의 해석결과를 정리

하여 노즐 출구 면에서의 온도, 축/반경 방향 속

도, 수밀도 결과를 Fig. 6과 같이 무차원하여 제

시하였다. 각 그래프의 x축과 y축은 각각 무차원

화 시킨 결과 값과 노즐 반경을 의미한다.

Ⅲ. 하강엔진의 배기가스 거동 해석

본 연구에서는 고진공 환경에서 로켓엔진의 

배기가스 해석에 적합한 방법과 절차를 수립하기 

위해 일반적인 전산유체역학 해석에 사용되는 

Navier-Stokes 방정식 기반의 연속체 유동 모델

과 희박유동에서 분자들의 거동을 예측하는데 사

용되는 전산유체해석 기법인 직접모사법을 적용

하였으며, 이를 통해 각 해석 방법에 따른 하강

엔진의 배기가스 거동과 주요 결과를 비교 및 분

석하였다.

3.1 연속체 유동 모델의 해석조건

연속체 유동 모델에 근거한 전산유체해석 방

법을 적용하기 위해 Navier-Stokes 방정식에 기

반을 둔 ANSYS FLUENT를 이용하여 해석을 수

행하였다. 이때, 하강엔진이 작동하는 고도는 달 

표면으로부터 10 m로 설정하였다. 실제 착륙엔

진은 지면과의 거리에 따라 추력의 크기를 조절

하며 접근 속도 및 고도를 조절하나, 본 연구에

서는 계산의 편의성을 위해 배기가스의 배출유량

과 발생된 추력이 최대인 작동조건에서 시간에 

대해 일정하게 유지되는 정상상태를 고려하였다.

난류모델은  SST를 사용하였으며, 계산영

역의 격자 형상은 계산 정확도의 향상을 고려하

여 Fig. 7과 같이 2차원 축대칭 정렬 격자계로 

형성하였다. 이때, 격자계는 약 23,000개의 셀로 

구성하였다. 한편, 연속체 유동 모델을 이용한 전

산유체해석 방법을 압력이 0인 진공상태의 우주 

공간에 적용할 경우 연속체 가정이 성립되지 않

게 되므로, 계산과정에서 불안정성이 발생할 수 

있게 된다[2,13]. 따라서 이를 방지하기 위해서는 

미소 압력 값을 우주공간에 지정해주어야 하므

로, 이를 위해 진공영역을 적절히 모사할 수 있

는 압력의 한계치를 알아보고자 100, 10, 5, 1 Pa
및 그 이하의 대표 미소 압력들을 선택하여 해석

을 수행해 보았다. 그 결과 5 Pa 이하에서는 비록 

전산해석이 가능은 하였으나 낮은 외압에서의 배

기가스 거동이 물리적으로 타당한 결과를 도출하

지 못하는 것을 확인하였다. 따라서 본 연구에서
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Fig. 7. Computational Grid with Boundary
Condition Outside LMDE for
Continuum Equation (half region)

는 우주공간을 모사하기 위한 압력 조건으로 5 Pa
을 적용하여 해석을 수행하였다. 또한 계산의 편

의를 고려해 달의 중력 및 표토 입자와의 상호작

용은 본 연구에서는 일단 고려하지 않았다.

3.2 직접모사법의 해석조건

연속류와 희박류 등의 유동 특성을 분류할 때 

식 (1)과 같이 분자들의 평균자유행로, (mean

free path)와 특성길이, (characteristic length)의 

비로 정의되는  수의 크기에 따라 구분할 수 

있다[14].

Knudsen number() = 


      (1)

일반적으로  수가 0.01보다 작은 영역은 연

속체 유동 영역, 100보다 큰 영역은 희박유동 영

역에 해당한다[15,16]. 따라서 Fig. 8과 같이 각 

영역에 알맞은 지배방정식을 사용하여 해석하는 

것이 효율적이다. 희박 영역에서는 분자들의 개수

Fig. 8. Mathematical Model with Knudsen
Number[2]

가 적기 때문에 평균자유행로가 상당히 커지므로 

연속체 유동 모델보다는 분자들의 거동을 통계학

적으로 모사할 수 있는 분자 모델링을 일반적으로 

사용하며, 대표적으로 식 (2)의 볼츠만 방정식

(Boltzmann equation)을 적용한다[17].




  ∙




  ∙






 
 ∞

∞






 
    

(2)

식 (2)의 볼츠만 방정식은 분자들의 이동을 나

타내는 좌변과 분자들의 충돌을 나타내는 우변의 

충돌항으로 구성되어 있다. 특히, 볼츠만 방정식

의 충돌항은 이중 적분항이 포함되어 있는 비선

형적 특성을 가지고 있다[14]. 그러므로 볼츠만 

방정식의 해석적 접근은 충돌항이 0인 자유흐름

과 같은 특정 문제에 크게 제한되어 있으며 이

를 이용하여 실제 희박영역을 해석하는 것은 매

우 어렵다. 따라서 이러한 단점을 보완하고자 

분자들의 거동 특성을 확률적 접근을 통하여 

모사하고 거시적 특성을 추출할 수 있는 직접

모사법(Direct Simulation Monte Carlo, DSMC)
이 희박영역 해석에 대표적으로 사용되고 있다

[18]. 직접모사법은 수많은 실제 분자들을 대표하

는 모사입자들을 생성한 후, 모사입자들의 이동

을 추적한다. 이때, 입자들 사이의 충돌 및 반응,
경계와의 상호작용, 시간에 따른 입자의 이동 등

을 고려하여 통계적 방법으로 처리하고 일정한 

값에 수렴하게 되면 전체 유동장의 거시적 특성

이 도출된다. 따라서 분자 모델 및 충돌 샘플링 

기법, 경계조건, 충돌에 의한 에너지 교환 모델 

등의 다양한 계산 조건들이 필요하다[14]. 또한 

직접모사법은 분자의 이동, 분자간의 충돌 계산 

및 에너지 교환, 샘플링을 통한 거시적 특성을 

도출하는 일련의 계산 과정을 거치게 된다[14].
이러한 과정은 유동장이 일정한 값에 수렴할 때

까지 반복되며 순서도는 Fig. 9와 같다.
한편, 직접모사법을 이용하여 해석을 수행할 

때, 계산의 효율성을 고려하기 위해 각 유동특성

에 적합한 해석 기법을 적용하는 분할방법을 적용

하였다. 즉, 노즐내부의 연속체 영역은 분자들 개

수가 많기 때문에 각 분자들 간의 충돌이 활발하

므로 계산시간을 절약하기 위해 Navier-Stokes 기

반의 전산유체해석 방법을 사용하였으며, 하강엔

진 외부의 진공영역 해석 시에는 노즐 출구 면에

서 계산된 노즐 내부 영역 해석의 결과 값을 직접

모사법의 입력 조건으로 적용함으로써, 연속체 영

역과 진공영역의 연관성을 유지하였다. 이때, 직접
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Fig. 9. Flow Chart of DSMC Calculation

모사법에 사용된 유입조건으로 Fig. 6의 노즐 출

구 면에서의 온도, 축/반경 방향 속도, 수밀도 결

과를 적용하였다. 직접모사법 해석 시에도 연속체 

유동 모델의 해석조건과 동일한 정상상태를 적용

하였으며, 격자 역시 Fig. 10과 같이 10 m 고도를 

고려하여 모델링하였다. 이때, 복잡한 형상을 효과

적으로 모델링할 수 있도록 2차원 축대칭 비정렬 

격자계로 구성하였으며, 약 10,000개의 셀로 구성

하였다. 특히 노즐 출구 부근 영역은 연속체와 희

박영역 사이의 천이영역에 해당하므로 모사입자들

이 서로 충분히 충돌하여 비교적 정확한 결과 값

을 얻을 수 있도록 상대적으로 조밀하게 격자를 

형성하였다. 경계조건은 Fig. 10에 제시되어 있듯

이 진공, 축대칭 및 달 표면 영역으로 지정해주었

으며 엔진 노즐의 출구를 직접모사법의 유입 경계

조건으로 지정해 주었다.

Fig. 10. Computational Grid with Boundary
Condition Outside LMDE for DSMC
Method (half region)

Grid 2-D unstructured

Collision sampling
method

No Time Counter

Molecules collision
model

VHS model

Energy transfer
model

Larsen-Borgnakke
model

Wall boundary
condition

Diffuse reflection

Table 2. Condition of DSMC Method

또한, 직접모사법 해석 시 모사 입자들 간의 

충돌모델은 가변강구모델(Variable Hard Sphere
model, VHS)을 적용하였다. 가변 강구모델은 

Bird에 의해 개발되었으며, 총 충돌단면이 모사 

입자의 병진에너지에 비례하도록 고안된 모델로 

실제 분자의 운동을 비교적 정확히 표현할 수 있

다는 장점이 있다[14]. 입자들 간의 충돌을 계산

하고 충돌 짝을 찾는 충돌채취기법으로는 기존의 

채취기법에 비해 계산 시간의 효율성이 좋은 비

시계수법(No Time Counter, NTC)을 사용하였으

며 가스입자와 가상의 달 고체 표면과의 상호작

용은 확산반사(diffuse reflection) 모델을 사용하

였다[14]. 직접모사법의 해석 조건을 Table 2에 

제시하였다.

3.3 해석 결과

첫 번째 경우로서 Navier-Stokes 방정식 기반

의 연속체 유동 모델을 이용한 전산유체해석 결

과를 Fig. 11(a) ~ Fig. 11(c)에 제시하였다. 애초

에 계산의 수렴성을 보장하기 위해 진공보다 약

간 큰 압력 값을 우주공간에 설정하였기 때문

에 사출된 배기가스가 우주공간으로 넓게 퍼져

서 확산되기 보다는 비교적 작은 팽창각을 가

지고 월면과 충돌하며 이로 인해 충격파가 좁

은 영역에 형성되는 것을 밀도, 온도 및 유선 

분포 결과를 통해 확인할 수 있었다. 특히 배기

가스가 달 표면에 지속적으로 충돌하면서 배기

가스의 밀도가 감소하다가 대칭축과 직교하는 

월면 부근의 배기가스 중심영역에서 노즐 출구 

부근의 밀도 분포와 비슷한 크기로 증가하는 것

이 Fig. 11(a)의 밀도 분포 결과를 통해 확인되었

다. 같은 현상의 결과로 Fig. 11(b)의 온도 분포 결과

를 통해 월면 중심 영역에서 가장 큰 온도 분포가 

나타나는 것을 확인하였다. 또한 유동이 충격파를 지

날 때 발생하는 급격한 유동 압축현상으로 인해 온도

가 크게 증가하는 현상을 Fig. 11(b)에서 파악할 수 



772 최 욱․이균호․명노신 韓國航空宇宙學會誌

(a) Density [kg/m3]

(b) Overall Temperature [K]

(C) Streamline

Fig. 11. Plume Behaviors Outside LMDE
Using Continuum Equation

있었다. 한편, Fig. 11(c)의 유선 분포도를 통해 미소

한 크기를 가지는 외부 압력의 존재로 인해 연속체 

유동 모델을 이용한 해석 방법으로는 사출된 배기가

스가 LMDE의 후방영역까지 넓게 팽창하지 못하는 

것을 알 수 있었다. 따라서, 연속체 유동 모델을 이

용할 경우 진공영역에서 일반적으로 발생되는 배기

가스의 후방유동(backflow) 현상을 제대로 모사

(a) Density [kg/m3]

(b) Overall Temperature [K]

(C) Streamline

Fig. 12. Plume Behaviors Outside LMDE
Using DSMC Method

하지 못하는 것으로 판단되었다.
두 번째 경우로서 볼츠만 방정식에 기반을 둔 

전산유체해석 방법인 직접모사법을 이용하여 하

강 엔진에서 진공영역으로 사출된 배기가스 거

동을 해석한 결과를 Fig. 12(a) ~ Fig. 12(c)에 

나타내었다. 해석 결과, 연속체 유동 모델을 이

용하여 해석한 Fig. 11의 배기가스 거동과는 상
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당히 다른 양상을 보이는 것을 확인할 수 있었

다. 전반적으로 하강엔진에서 사출된 배기가스는 

미소 외부압력이 존재하는 연속체 유동 모델의 

해석 결과와는 달리 확산 영역이 넓기 때문에 큰 

팽창각을 가지고 달 표면에 충돌하였으며, 이로 

인해 배기가스의 충격파가 상당히 넓게 형성되는 

것을 알 수 있었다. Fig. 12(a)의 밀도 분포를 통

해 무수히 많은 배기가스 입자가 달 표면과 지속

적으로 충돌하면서 달 표면 부근의 높은 배기가

스 밀도분포가 Fig. 11(a)의 연속체 유동 모델 결

과와 달리 상대적으로 넓은 영역에 걸쳐 분포하

는 것으로 나타났다. 특히, Fig. 12(b)를 통해 충

격파를 통과하는 유동이 급격히 압축되면서 온도

가 크게 증가하는 현상을 확인할 수 있었으며,
연속체 유동 모델의 결과보다 충격파하류에 상대

적으로 넓은 우주공간에 걸쳐 고온의 유동장이 

형성된 것을 확인할 수 있었다. 또한, Fig. 12(c)
의 유선 분포를 통해서 진공영역에서 사출된 배

기가스의 거동 및 경로를 추적할 수 있었다. 사

출된 배기가스가 충격파를 지나면서 유동이 방향

이 급격하게 반경방향으로 꺾이는 현상을 확인할 

수 있었으며 이를 통해 충격파의 형성 범위를 짐

작할 수 있었다. 뿐만 아니라, 고진공 환경에서는 

외부 압력이 노즐 출구의 압력에 비해 상당히 낮

기 때문에 Fig. 11(c)의 결과와 달리 하강엔진으

로부터 사출된 배기가스가 우주공간으로 팽창하

면서 하강엔진의 노즐 상류영역으로 급격하게 꺾

임과 동시에 달착륙선 쪽으로 향하는 후방유동이 

발생하는 것을 예측할 수 있었다.

Ⅳ. 결 론

본 연구에서는 고진공 환경에서 로켓엔진의 

배기가스 해석에 적합한 방법과 절차를 수립하기 

위해 아폴로 11호 달착륙선에 사용된 이원추진제 

하강 엔진을 모델로 선정하여 내부유동 및 배기

가스 거동 해석을 수행하였다. 이때, 일반적인 전

산유체역학 해석에 사용되는 Navier-Stokes 방정

식 기반의 연속체 유동 모델과 희박유동에서 분

자들의 거동을 예측하는데 사용되는 직접모사법

을 적용하였으며, 이를 통해 각 해석 방법에 따

른 하강엔진의 배기가스 거동과 주요 결과를 비

교 및 분석하였다.
첫 번째로 노즐 내부유동 해석을 수행한 결과,

연소실에서 정체되어 있던 유동이 노즐 목을 지

나면서 팽창 및 가속되었으며 노즐 출구에서의 

온도, 수밀도, 축/반경 방향 속도에 대한 결과 

값을 도출할 수 있었다. 두 번째로는 연속체 유

동 모델에 근거한 전산유체해석 방법을 적용하여 

배기가스 거동을 해석하였으며 미소한 값의 압력

을 우주공간에 적용함에 따라 배기가스 유동이 

넓게 팽창하지 못하고 작은 팽창각을 가지고 외

부 공간으로 사출되었다. 또한, 연속체 유동 모델

을 이용한 해석 방법으로는 노즐 출구압력과 우

주공간의 압력차로 인해 배기가스 유동의 방향이 

하강엔진 상류의 달착륙선 쪽으로 꺾이는 후방유

동 현상을 확인하는 것이 불가능하였다. 마지막

으로 직접모사법을 적용한 경우, 계산의 효율성

을 향상시키기 위해 분자들의 충돌이 활발한 연

속체 영역에 속하는 엔진의 내부유동은 

Navier-Stokes 방정식 기반의 전산유체해석 기법

을, 엔진 외부 유동은 엔진 내부유동 결과의 출

구 값을 입력조건으로 사용하는 전산유체해석 기

법인 직접모사법을 적용하여 해석을 수행하였다.
그 결과, 연속체 유동 모델을 이용한 전산유체해

석 방법과는 달리 사출된 배기가스가 월면에 도

달하기 전까지 큰 팽창각을 가지고 넓은 우주공

간에 걸쳐 확산하는 거동을 나타내었다. 특히 사

출된 배기가스가 달 표면과 충돌하면서 지표면 

부근에서 충격파가 넓게 형성되었으며 충격파를 

지난 유동의 온도가 급격히 변하는 현상을 확인

할 수 있었다. 또한 후방유동을 뚜렷하게 관찰할 

수 있다. 결과적으로 Navier-Stokes 기반의 연속

체 유동 모델을 이용한 전산유체해석 방법으로는 

진공영역을 모사하는데 한계가 있기 때문에 고진

공 영역에서 배기가스의 거동특성을 정확하게 예

측하는데 적합하지 않을 것으로 판단되었다. 향

후에는 본 연구에서 수립한 직접모사법의 해석 

절차 및 결과를 이용하여 한국형 달착륙선 하강

엔진의 배기가스 거동 및 배기가스-월면 충돌 

해석을 수행할 예정이다.
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