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ABSTRACT

  A performance analysis program has been developed for the gas generator cycle liquid rocket 

engine. This program predicts the system performance with the performances of subsystems which are 

evaluated by the models based on another analyses or experiments. The analysis method has been 

validated by comparing the engine performance against the published conceptual design. The 

performance models of the subsystems have been verified to give reasonable results by comparing 

with the MC-1 engine design and the system analysis of 10 ton thrust engine. The system performance 

of the 30 ton thrust rocket engine using LOx/Jet-A1 has been presented as an application example.

       록

  가스발생기 사이클 액체로켓엔진의 성능 해석 로그램을 개발하 다. 본 로그램은 구성품의 성능

으로부터 시스템의 성능을 측하는 기능을 가지며 구성품 성능은 별도의 해석이나 실험에 의한 성능

결과에 근거한 모델로 평가한다. 로그램은 기존의 개념설계 연구와 비교하여 검증하 다. 서 시스템

의 성능 모델은 MC-1 엔진 설계  10톤 추력 엔진에 한 시스템 해석 결과와 비교하여 한 결과

를 주는 것으로 확인하 다. 용 로서 LOx/Jet-A1을 사용한 30톤  엔진의 성능을 제시하 다.
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1. 서    론   우주발사체의 추력 발생장치인 로켓엔진의 시

스템 해석은 엔진의 비추력과 추력/무게 비를 

측하는 것으로 정의할 수 있다. 해석을 한 

입력 변수로서 엔진 시스템의 사이클, 추진제 

종류, 연소압, 엔진 확 비, 펌  가압량, 서 시

스템 효율, 혼합비 등이 필요하다. 
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  련된 연구로서 O'Brien과 Ewen[1]은 스테

이지 사이클/가스발생기 사이클 선정 기 을 

제시하고 추진제 조합별로 성능을 제시하여 주

어진 임무에 맞는 엔진 구성을 선정할 수 있는 

연구결과를 제시하 다. DLR에서는 모듈화 기

법[2]을 용하여 로켓엔진의 성능을 해석하

다. SEQ[3] 로그램으로 발 된 이 해석 방법

은 평형해석과 수정된 평형해석을 각각 연소기

와 가스발생기 성능평가에 용한다. NASDA에

서 LE-5의 비추력 성능을 측하는 방법을 보고

하 는데[4] 비추력의 오차범 는 0.24%에 불과

하 다. Sciorelli 등[5]은 개발 제안단계에서 제

작/시험/운용에 이르기까지 필요한 해석을 하

나의 서버에서 처리하는 통합 해석 방식을 소개

하 다. Cai 등[6]은 수소엔진에 하여 비추력 

성능과 추력/무게의 최 해석을 수행하 다. 이

들은 구성품 별로 주요 변수의 함수로 무게를 

측하는 모델을 제시하 다. Brown과 Olds[7]

는 1단형 발사체의 최 설계를 수행하 으며 하

나의 서 시스템에 한 최 해를 구하는 방법

을 반복하여 추진시스템을 최 화 할 수 있음을 

보 다. Shelton 등[8]은 1단형 발사체의 최 설

계 를 제시하 으며 Cequel[9] 로그램을 이

용하여 추진시스템의 최 조건을 구했다. 이들

은 발사체의 성능뿐 아니라 개발비, 운용비 등 

비용에 한 최 화를 수행하 다. 그러나 비용 

모델의 정확도는 높지 않은 것으로 설명하고 있

다.

  국내의 경우, ASTRA_M을 이용하여 MC-1 엔

진과 10톤  엔진에 한 시스템 해석을 수행한 

가 있다[10]. 시스템 해석 도구의 개발 로는 

PSY 로그램[11]과 KEB[12]가 있다. 이들 연구

는 시스템 해석 도구로서 필수 인 엔진의 비추

력 성능 해석 기능을 가지고 있다.

  본 연구에서는 액체로켓엔진의 시스템 해석 

을 한 성능 해석 로그램 개발 결과를 제시

하고자 한다. 용 상은 가스발생기 사이클이

다. 입력 변수로서 연소압, 재생냉각 유속, 연소

실 벽온도 제한, 추력 등을 정의하며 연소 조건

oxidizerfuel

turbine

gas generator

turbine
exhaust
nozzle

combustion
chamber
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pump oxidizer
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Fig. 1 Schematic of gas generator cycle liquid rocket 

engine

과 재생냉각 조건에 따라 막냉각 유량과 연소기

의 평균혼합비를 계산한다. 본 로그램은 로켓

엔진의 개념설계에 필수 인 비추력 평가 기능

을 가지고 있다. 향후 무게 평가 모델이 추가된

다면 활용도가 한층 커질 것이다.

2. 해석 방법

  추력과 추진제 소모량의 비로 정의되는 비추

력은 로켓엔진에 있어 효율의 척도이다. 비추력

은 Eq. 1로 정의된다. 

   (1)

  가스발생기 사이클 엔진의 기본 구조를 Fig. 

1에 도시하 다. 가스발생기에서 소모되는 유량

은 자신과 주연소기 유량이 합쳐진 유량과 이들

의 가압조건에 의하여 결정되며 이들 유량이 별

도의 추력을 발생하므로 요구추력을  수 있는 

주연소기와 가스발생기의 추진제 유량은 명시

으로 결정되지 않는 형태가 된다[11]. 이를 하

여 Fig. 2의 차에 따라 수렴된 유량 조건을 

구한다. 최  계산 시 연소기 추력과 가스발생

기 유량을 가정한 후 연소기 추력과 터빈배기노
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Fig. 2  Flow chart of energy balance algorithm

즐 추력의 합이 목표 추력이 될 때까지 연소기

의 추력을 수정하여 반복 계산한다. 매 반복 시 

가스발생기의 유량은 가압에 필요한 동력을 제

공할 수 있도록 새롭게 계산되며 이에 해당하는 

터빈배기노즐의 추력이 계산된다. 통상 인 조

건에서 10회 이내의 반복으로 수렴된 해를 구할 

수 있다. Eqs. 2-5는 각각 추력 계식, 워 밸

런스 식, 질량 보존식  연소기에서 막냉각 유

량 계를 나타낸다. 가스발생기 유량은 터빈의 

소요 출력조건에서 구할 수 있으며 Eq. 6으로 

정의된다.

  (2)

  (3)

    (4)
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 (6)

  시스템 해석의 정확성은 서 시스템의 성능 

모델의 정확성에 달려있다. 성능 측은 개발 

주체의 개발 능력을 기 으로 해야 의미를 가지

므로 로켓엔진 개발기  별로 고유의 성능 모델

이 있어야 한다. Table 1은 본 연구에서 사용한 

서 시스템의 성능 모델을 나타낸다.

  연소기의 이론 특성속도는 CEA[13]를 사용하

여 구한다. 연소성능은 연소압의 함수인 연소효

율로 보정되며 추력계수는 확 비의 함수인 cf 

효율로 보정된다.  

  연소기 형상은 냉각성능 평가에 사용되며 냉

각채 에서 유체의 압력강하는 펌 의 가압량을 

결정한다. 연소기 형상은 Huzel과 Huang[14]이 

제시한 최  확 /출구각도를 이용하여 80% 벨 

형태로 계산된다. 이 게 구한 형상은 1차원 냉

각해석의 입력 데이터로 사용되어 막냉각 유량

과 재생냉각 차압을 결정한다. 막냉각 유량은 

component variable model remark

propellant
     empirical
   empirical

combustion
chamber

 CEA[13] analysis

 CEA[13] analysis
   empirical
  empirical

contour bell[14] empirical
 KTE[15] analysis

 KTE[15] analysis

turbopump

   empirical
   empirical
   empirical

gas
generator

    [16] empirical

    [16] empirical

    [16] empirical

feed system    empirical

Table 1. Performance model
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Eq. 7의 형태로 평가되며 로켓엔진의 냉각성능 

해석 로그램인 KTE[15]를 사용하여 구하며 

추력, 연소압, 유속의 2차 함수 형태로 근사된

다. 실물형 연소기의 노즐목에 한 측정결과

[17]와 비교한 결과 열유속을 27% 과 측하며 

차압을 11% 과소 측 하는 것으로 확인되었다. 


       

 
  (7)

  산화제 펌 의 압력 상승은 연소기 압력의 함

수로 정의되고 연료 펌  압력 상승은 연소압의 

함수와 재생냉각에 필요한 차압을 합한 값으로 

정의된다. 재생냉각에 필요한 차압은 냉각유체

의 코킹온도 조건[1, 18]을 만족할 수 있는 막냉

각 유량과 냉각수 유속에 의하여 결정된다. 차

압 모델은 문헌[15]의 방법을 용하여 구한 결

과를 Eq. 8-10의 형태로 데이터베이스화하여 사

용한다.

   (8)

   (9)

      

 (10)

  펌  효율은 비속도의 함수로 결정된다. 펌

의 성능에 큰 향을 미치는 작동유체의 도는 

온도와 압력의 함수로 평가하 다. 연료의 도

는 압력의 향이 작으므로 온도만의 함수로 가

정하 다. 본 연구에서 용한 터보펌 는 하나

의 축으로 연결된 1단형 펌 와 터빈을 가정한

다. 터빈의 분출속도와 터빈익의 최  허용 속

도로부터 터빈의 효율을 구하 다. 터빈익의 최

속도는 소재에 따라 다르며 문헌[19]에서 소

재와 제한온도 사이의 계를 확인할 수 있다. 

  가스발생기는 터빈의 구동 매질을 발생하는 

장치로 정의할 수 있다. 터빈소재의 보호를 

하여 연소 가스의 온도는 1000 K 후로 제한

되며 연료농후 조건이 선호된다.  환경에서 

평형 해석으로는 좋은 결과를 구하기 어려우며 

본 연구에서는 Jet-A1을 이용한 혼합비 조건
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p
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Fig. 3  Model of necessary pressure rise

의 실험결과[16]를 이용하여 성능 모델을 구성

하 다. 가스발생기 연소 가스의 분자량, 온도, 

비열비의 혼합비   의존도는 문헌[16]의 결

과를 이용하 다. 

3. 비추력 평가  고찰

  로켓엔진의 연소압과 비추력 계를 O'Brien과 

Ewen[1]이 제시한 로켓엔진 개념설계와 비교하

다. 추진제는 LOx/RP-1R이다. 해석 조건은 

문헌과 동일하게 용하 으나 의 문헌에서 

확인되지 않는 값은 통상 인 범 에서 가정하

다. RP-1R에 한 가스발생기 연소가스의 물

성이 알려지지 않아 Jet-A1에 한 물성[16]을 

차용하 다. 가스발생기 가스의 온도는 비교 문

헌[1]과 동일하게 용하 으므로 비추력 성능

에 미치는 향은 무시할 수 있는 수 일 것으

로 단된다. 

  연소압에 따른 펌 의 가압조건을 Fig. 3에 

도시하 다. 산화제 펌 의 압력 상승은 연소압

에 선형 비례하지만 연료펌 의 압력 상승은 포

물선 형태의 증가를 보인다. 재생냉각에 필요한 

가압량 증가는 재생냉각 유속의 제곱에 비례하

여 증가하기 때문이다. 참고로 코킹 온도가 낮

은 MIL spec. RP-1에 한 필요한 가압조건은

은 RP-1R에 비하여 월등히 높다. 

  엔진의 진공 비추력을 Fig. 4에 비교 다. 두 
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Fig. 4  Comparison of vacuum specific impulse

결과가 정량 으로 일치하지 않는 것은 가스발

생기 가스의 물성 오차, 터보펌  효율  터빈 

배기노즐의 설계 차이에 의한 것으로 단된다.

  가스발생기 사이클 엔진의 통상 인 연소압은 

40~70 bar 수 이다. NASA의 비용 지향 인 

MC-1 (구 Fastrac)[20] 엔진은 본 로그램의 검

증에 유용한 정보를 제공한다. MC-1은 연소압 

43.6 bar로 용성이 높은 조건이기 때문이다. 

앞서의 시스템 설계[1]는 연소압 150 bar 이상

까지를 다룬 개념설계 연구로서 시스템 해석에 

필요한 입력 데이터를 상세히 제공하여 로그

램의 정확성 평가에는 유용하지만 서 시스템의 

성능 모델에 한 성 단 기 으로 사용하

기에는 지나치게 높은 성능 기 을 용하고 있

다.

  Table 2는 엔진의 주요 성능을 비교한 것이

다. 문헌[20]과 비교하여 비추력이 1.2 sec 작다. 

오차의 원인으로 동일한 가스발생기 혼합비에서 

가스온도를 낮게 평가한 을 들 수 있다. SEQ

variable present SEQ[3] MC-1[20] unit
Fv 284.41 283.26 284.41 kN

Isp,v 312.8 314.25 314 sec
 92.69 91.90 92.4 kg/s

O/F 2.15 2.17 2.17 -
mgg 3.50 3.23 3.22 kg/s
TIT 860.3 844.41 888.6 K
Dth 0.214 0.210 0.220 m

Table 2. Comparison of MC-1 performance

parameter
CC pressure, bar 60
CC mixture ratio 2.4

CC expansion ratio 50
GG chamber pressure, bar 60

oxidizer pump discharge pressure, bar 85
fuel pump discharge pressure, bar 125

turbine expansion ratio 12
turbine inlet temperature, K 890
turbine outlet pressure, bar 5

Table 3. Input parameters for 10 tf engine[10]

Jet-A1 RP-1 ref.[10]
engine vacuum thrust, tf 10.0 10.0 10.0

specific impulse, sec 316.5 317.2 311
mixture ratio 2.11 2.11 2.09

LOx flow rate, kg/s 21.45 21.40 22.4
Fuel flow rate, kg/s 10.14 10.12 10.7

GG mass flow rate, kg/s 1.831 1.828 2.03
GG flow rate to total, % 5.80 5.80 6.3

GG mixture ratio 0.31 0.31 0.31

Table 4. Gas generator cycle performance

를 사용한 해석[3]에서도 동일한 경향이 확인된

다. 터보펌 와 연소기의 연소 효율이 확인되지 

않아 본 로그램에서 가지고 있는 성능 모형을 

사용하 으며 이 에서 문헌과 차이가 있을 수 

있다. 가스발생기 유량이 참고문헌에 비하여 많

이 소요되는 것으로 미루어 터보펌 의 효율이 

낮게 평가된 것으로 단할 수 있다. 문헌과의 

정량 인 차이는 성능 모델의 차이이며 해석 

로그램의 오차는 아니다. 서 시스템의 성능은 

개발 주체의 개발 능력에 따라 다르기 때문에 

성능 모델의 정확성을 확인하기 해서는 제작

과 성능 시험이 이루어져야 한다. 본 연구에서 

사용하는 성능 모델은 본 연구기 에 축 된 실

험결과와 과거의 설계를 기반[21]으로 한 것이

다. 연소기 노즐목의 직경이 실제 개발된 엔진

에 비하여 작게 평가되었다. 이는 다른 해석 연

구[3]에서도 동일한 경향이다. 실제 노즐에서의 

유출계수 손실이 감안되지 않은 이상 인 결과

이기 때문인 것으로 단된다.

  국내 문헌[10]에 소개된 10톤  엔진의 사이

클 성능을 비교하 다. Table 3은 비교를 한 

엔진의 입력 변수를 나타내며 Table 4는 사이클 
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parameter
engine vacuum thrust, tf 30

CC mixture ratio 2.4
c* efficiency, % 96

turbine inlet temperature, K 900
turbine outlet pressure, bar 3.2

turbine efficiency, % 50
LOx pump efficiency, % 70

minimum exit pressure, bar 0.4

Table 5. Input parameters for 30 tf engine

성능을 나타낸다. 추진제는 LOx/RP-1이며 참고

로 Jet-A1을 용하 을 경우 성능의 차이를 함

께 제시하 다. 주요 입력변수는 참고문헌  

유사 엔진의 벤치마킹에서 구한 것이다[10]. 비

추력은 참고문헌[10]과 비교하여 6.2 sec 높다. 

본 연구결과는 측정결과[22, 23]에 근거하여 

=96%를 사용하 으며 참고문헌에는 연소효율이 

공개되어 있지 않다. 한 체 유량 비 가스

발생기의 유량에서 본 연구결과가 0.5% 포인트 

작게 나타나고 있으며 이는 주로 터빈과 펌 의 

효율차이에 의한 것으로 단된다. 결과의 성능 

차이는 상기 요인들에 의한 것으로 단된다. 

ASTRA_M을 사용한 참고문헌[10]에서 수렴된 

해를 구하기 하여 8~10회의 반복 계산이 필

요한 것으로 보고하고 있으며 본 연구에서는 추

력과 유량변동에 하여 10-6 오차범 의 해를 6

회의 반복 계산으로 구할 수 있다. 이로써 본 

연구 방법의 수렴성은 통상 인 수 인 것으로 

단할 수 있다.

  국내에서 수  가능한 Jet-A1을 사용한 엔진

을 살펴보자. Jet-A1은 RP-1R에 비하여 낮은 코

킹 온도를 가지므로 냉각 요구량이 증가한다. 

코킹 온도는 련 실험[18] 결과를 참고하여 

570 K로 가정하 다. 연료펌 의 효율은 연료의 

유량과 헤드 조건에 따라 결정된다. Table 5는 

30톤  엔진의 성능 평가를 한 입력 변수를 

나타낸다. 펌 의 가압량은 앞 에 기술한 모

델에 의한 것이며 실제 엔진에서는 차압마진, 

성능 보정을 한 차압 등에 의하여 가감될 수 

있다. 

  연소기 압력 변화에 한 엔진 성능 변화를 
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Fig. 5 Combustion chamber pressure vs. engine 

performance

Fig. 5에 도시하 다. 연소압 증가에 따라 연소

기 출구에서의 최소압력 제한을 만족할 수 있는 

확 비가 증가하며 이는 엔진 비추력 증가의 가

장 큰 요인이다. 반면에 연소압 증가에 따라 냉

각요구량이 증가하며 이는 엔진 성능을 감소시

키는 역할을 한다. Fig. 5의 체유량 비 가스

발생기 유량의 증가 추세를 보면 연소압의 선형

비례 특성보다 빠르게 증가하는 것이 찰된다. 

반면에 비추력 성능은 차 포화되는 것이 확인

된다. 고성능/고효율의 서 시스템을 용하거

나 소재의 허용온도를 상향한다면 비추력 최  

압력은 Fig. 5보다 높은 조건이 될 것이며 이는 

1033 K의 터빈입구온도를 사용한 Fig. 4에서 확

인할 수 있다. 본 연구에서 개발한 가스발생기 

사이클 성능해석 로그램은 향후 실제 개발될 

로켓엔진의 성능평가와 주요 규격 결정에 유용

하게 사용될 수 있을 것이다.

4. 결    론

  액체로켓엔진의 비추력 평가 로그램을 개발

하 다. 로그램의 검증을 하여 추력 300톤

 엔진의 성능해석을 수행하 으며 문헌의 개

념설계 결과와 비교하여 일치하는 것을 확인하

다. 서 시스템의 성능 모델은 MC-1 엔진의 

연구결과  10톤 추력 엔진에 한 시스템 해
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석 결과와 비교하여 한 결과를 주는 것을 

확인하 다. Jet-A1을 사용한 진공추력 30톤 수

의 엔진에 한 성능을 구하 으며 연소압에 

한 비추력 변화 경향을 제시하 다. 
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