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ABSTRACT

  The cooling channel of the preburner for staged combustion engines was studied. The combustion 

pressure of the researched preburner is about 210 bar which is very high compared with the engines 

of the Korean Launch Vechicle and 30 ton class liquid rocket engines developed as a pre-research 

program. Also, the combustion is an oxygen rich process unlike the gas generators of open cycle 

kerosene engines. Thus the cooling process is very important to make the preburner stable. Many 

configurations for the preburner were developed and numerically analyzed. As a result, the pressure 

loss could be reached below the target.

       록

  다단연소사이클 액체로켓엔진에 사용 가능한 연소기의 냉각채 에 한 해석연구를 진행하 다. 

해석에 사용된 연소기는 내부압력이 210 bar로서 한국형발사체에 사용되는 엔진이나 30톤  엔진에 

비해 매우 높으며 개방형 엔진의 가스발생기와는 달리 연소실 내부에서 산화제 과잉 연소를 하기 때문

에 냉각방법이 까다롭고  그만큼 냉각채 의 역할이 매우 요해진다. 이를 해 매우 다양한 형상

의 냉각채 이 고안되었고 이들의 유동해석을 실시하 다. 결과 으로 냉각채 의 차압을 목표 차압 

아래로 달성할 수 있었다.
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1. 서    론   다단연소사이클 엔진은 가스발생기 사이클 엔

진과는 달리 터빈구동에 사용되는 추진제를 외

기로 보내지 않고 다시 연소실에서 연소시키기 

때문에 추진제의 낭비가 없고 따라서 비추력의 

향상을 기 할 수 있다. 실제로 지 까지 개발된 

RD170[1][2], RD180[3] (wikipedia 2008), F1[1], 
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SSME[1, 4]과 같은 부분의 고성능 로켓엔진은 

다단연소사이클 엔진을 채택하고 있다.[5] 엔진 

성능의 이 아닌 엔진 구성의 에서도 가

스발생기 사이클과 다단연소사이클은 연소압, 연

소기, 터보펌 , 가스발생기 혹은 연소기 등 

여러 가지 차이 이 있다. 이 에서 로신-액

체산소 로켓엔진에 을 두어 찰을 하게 되

면 가장 먼  가스발생기 신에 연소기가 있

다는 것이 에 뜨인다.

  연소기 역시 터빈을 구동시키는 가스를 생

성한다는 에서는 가스발생기와 동일한 역할을 

하나 그 내부는  다른 구조로 되어있다. 먼

 다단연소 사이클 엔진은 연소기, 터빈 그리

고 연소기가 유공학 으로 일렬로 연결되어있기 

때문에 연소기에는 매우 높은 압력이 요구된

다. 한 연소기의 연소가스가 연소기의 연소

실로 분사되므로 연소 가스에 연소기의 분사기

에 악 향을  수 있는 연소화합물이 없어야한

다. 따라서 산화제 과잉환경에서 작동하게 되므

로 연소실을 냉각시키기 한 연료의 양이 부족

해진다. 이 모순을 극복하기 해 일반 으로 

로신-액체산소 엔진은 액체산소를 사용하여 연

소기를 냉각시키게 되나 이는 매우 어렵고 험

한 기술로서 아직 구소련의 동구권을 제외하고 

서방에서는 아직 개발에 성공한 사례를 발표하

지 못하고 있다. 이러한 기술을 국내에서 개발에 

성공을 한다면 액체로켓엔진 기술 축 에 많은 

도움을  수 있을 것으로 기 한다.

2. 본   론

2.1 연소기 냉각채 의 형상과 유로

  연소기는 엔진의 크기에 따라 그 구조가 

이하게 달라진다. 를 들어 RD-180과 같은 

형 엔진에 사용되는 것과 RD-8과 같은 소형엔진

에 사용되는 연소기는 그 구조와 사용되는 분

사기의 종류가 달라지게 된다. RD-180 연소기

에는 커다란 triplex 분사기를 사용하며 비교  

소형엔진의 연소기에는 simplex 분사기를 사

용한다. Triplex 분사기는 분사기에서 분무되는 

시 에서 요구되는 O/F비를 만족시킬 수 있지

만 simplex 분사기를 사용할 경우에는 그 지 

못하고 보염과 연소안정화를 해 비교  낮은 

O/F비를 사용하여 연소를 시키고 이 후에 나머

지 산소를 주입하여 O/F비를 높여 연소온도를 

낮추게 된다. 편의상  O/F비가 낮은 지역을 1차 

연소구간, O/F비가 높은 지역을 2차 연소구간으

로 칭하겠다. 

  소형 연소기의 냉각유로인 액체산소 유로는 

1차 연소구간과 2차 연소구간으로 나뉘게 되므

로 그 구조가 복잡해지고 복잡한 유로에 의한 

압력 손실이 커지게 된다. 따라서 이를 조 이나

마 보상하기 해서 채 의 깊이를 깊게 하고 

냉각해석과 유동해석을 병행하여 최 의 유량이 

흐르게 할 필요가 있다. 

  Figure 1은 개발 에 있는 분리형 TDM의 3

차원 도면이며 Fig.2는 냉각채  유로의 형상이

다. Figiure 2에서 유동을 순방향과 역방향으로 

구분한 이유는 2차 연소구간에서의 연소가스 온

도는 그리 높지 않아 많은 양의 냉매가 필요치 

않고 한 모든 액체산소의 일부만을 우회시켜 

체냉각채 의 압력손실을 이기 함이다.

Fig. 1 Preburner 3D cad model. 1. LOx inlet, 2. 

head, 3. first combustion zone, 4. second 

combustion zone, 5. forward cooling 

channel, 6. reverse cooling channel, 7. 

reverse cooling channel manifold, 8. 

manifold, 9. LOx injection hole
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Fig. 2 3D model of the cooling channel configuration. 

The forward and reverse flow path is 5 to 6 

and 1, 2, 3 to 4.

  순방향의 흐름은 Fig. 1에서 볼 수 있다시피, 

입구에서 채  5를 따라 매니폴드 8에 모인 뒤 

산화제 분사공 9을 통해 연소실로 들어가 4의 2

차연소 구간을 형성하게 된다. 반면에 역방향 흐

름은 Fig. 2를 참고하여, 입구 1에서 앙의 매

니폴드를 지나쳐 연소기 후단의 매니폴드 3에 

모인 뒤 방향을 바꿔 채  4를 따라 앙의 매

니폴드로 향하게 된다. 순방향 흐름과 역방향 흐

름의 유량은 채 에서 매니폴드로 들어가는 출

구의 넓이를 사용하여 조 할 수 있다. Figure 3

은 앙 매니폴드 부분의 2차원 형상이다.

Fig. 3 Configuration near the manifold

  Figure 3에서 채 에서 매니폴드로 향하는 유

로는 모두 원주로 정의되어 있으며 순방향과 역

방향의 흐름에 따라 각각 R1과 R2의 형상이 정

해진다. 한 채 에서 매니폴드로 나가는 출구

인 L1과 L2는 채  체의 압력손실량 조 에 사

용되며, 이 길이로 인해 R1,  , R2, 의 값이 

유일하게 결정된다.

2.2. 해석 조건

  연소기의 냉각채 에 흐르는 액체산소의 물성치

는 다음과 같이 정의한다.

항목 값

온도 [K] 93

도 [kg/m3] 1141

성도 [Nsec/m
2] 1.9e-4

비열 [J/kg K] 1695

열 도도 [W/mK] 0.1514

Table 1. Peropeties of LOx 

  2.1에서 설계된 연소기는 60도 각도로 칭

을 이루는 주기 칭(periodic symmetry)이며 60

도 칭구간은 다시 앙을 심으로 칭을 이

룬다. 따라서 30도 구간에 흐르는 유량은 체유

량의 1/12로 계산된다. 수치해석에는 Fluent를 

사용하 으며 경계조건은 출구에 압력조건을 입

구에는 유량조건을 사용하 다(Fig. 4 참조).

Fig. 4.The boundary conditions

  2.3 해석 결과

냉각채 의 해석 결과는 다음 Fig.5, 6과 같다. 

Figure 5는 60도 섹션의 앙 채 , 혹은 30도 

섹션의 가장 안쪽 채 의 압력분포를 나타낸 것

이다. 입구는 그림상의 우측이며 순방향 1과 역

방향 2의 경로의 압력 분포를 모두 보여주고 있

다. 매니폴드내의 개구를 조정하여 순방향과 역

방향의 유량이 비슷하도록 조 을 하 다. 그 결
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과 채 에 따른 유량의 차이는 평균 으로 25% 

내외를 보 으나 각 채 별 최  유량차이는 약 

50%까지 증가하 다. 이는 향후 개선이 되어야 

할 부분으로 생각되며 이는 후단 매니폴드 부근

의 채 의 길이를 각각 조 하면 달성될 것으로 

기 된다. 체 인 압력 손실은 약 10 bar 정도

로 상보다 낮게 나타났으며 이는 헤드와 분사

기의 압력손실과 규형을 맞출 수 있도록 앙 

매니폴더의 개구와 입구의 크기를 조 하여야 

할 것이다.

Fig. 5. Pressure along the central cooling channel

  Figure 6은 채 별 압력손실을 나타낸 것으로 

순방향 구간은 당연히 격한 압력손실을 보이

나 역방향 흐름은 처음 입구부터 앙의 매니폴

드까지 천천히 압력강하가 일어나는 것을 알 수 

있다. Figure 7은 앙의 매니폴드 내부에서의 

속도 분포를 보여 다. 반원형 돔 내부에서 오

른 쪽의 속도 분포를 보면 채 에서 매니폴드로 

나가는 개구의 크기가 작기 때문에 격한 방향

변화로 인한 압력손실이 커질 것이라는 것을 

측할 수 있다. 한 큰 차압으로 인하여 개구의 

넓이가 채 의 넓이보다 더 큼에도 불구하고 출

구 근방에서 vena 효과와 유사한 상이 나타나

는 것을 알 수 있다. 왼쪽으로부터의 역방향흐

름은 낮은 차압으로 인해 부분의 유동이 돔의 

상부에 도달하지 않고 우측의 흐름 안쪽으로 

들어가 다시 분무공을 통해 연소실로 향하게 

된다.

Fig. 6. Pressure loss of along the individual channels

Fig. 7 Velocity distribution in the cooling channel
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