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서 론1.

로켓 엔진이나 램스크램제트 엔진 뿐만 아니/

라 가스터빈 엔진과 같은 모든 추진 기관들에는

공통적으로 고온의 연소가스에 의해 큰 열 부하

를 받고 있고 이와 같이 높은 연소 가스로부터,

연소실 내벽을 보호하기 위해서는 적절한 냉각

방법의 사용이 요구되어진다 연소실 내벽의 냉.

각 방식은 각각의 추진기관들마다 약간의 차이가

있지만 공통적으로 막냉각 방식을(film cooling)

많이 사용하고 있다 막냉각 방식은 항공 추진.

기관에서는 공기를 이용하고 로켓 엔진에서는,

추진제를 이용하여 벽면에 분사해주어 고온 기체

와의 얇은 막 을 형성하여 표면을 보호하는(film)

냉각 방법이다.
(1,2) 특히 가스터빈 연소기의 경우

는 주연소 지역의 고온의 화염으로부터 연소실

벽면 라이너 을 보호하기 위한 냉각 방법으로 압( ) ,

축기에서 온도가 상승된 공기를 이용한 막냉각

방법을 주로 사용한다.
(2,3) 따라서 가스터빈 연소

기의 실험적인 막냉각 연구를 위해서는 압축기에

서 압축된 고온 공기를 모사할 수 있는 모사 고

온 공기 공급원이 필요하며 램스크램제트 엔진, /

연소기 연구를 위해서도 보다 고온의 공기 공급

원이 필요하다.
(4,5)

현재 고온의 공기를 공급해 줄 수 있는 방법으

로는 유동 혼합식 가열기 전기식(vitiation heater),

히터 대형 열교환기 등이 있다, .
(4) 그러나 이 방

식 중 전기를 주로 이용하는 방식들은 공기 유량

이 많아질 경우 그에 따른 에너지 공급량이 증,
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초록: 본 연구에서는 액체산소와 케로신을 추진제로 사용하는 액체로켓엔진의 연소 가스에 액체질소를 분

사하여 연소 가스의 냉각 특성을 알아보고자 하였다 일반적인 액체로켓엔진의 연소실 후단에 액체질소.

분사기와 혼합용 연소실을 추가적으로 장착하였고 혼합용 연소실 후단에 노즐을 연결하여 전체적인 시스,

템을 구성하였다 연소실험은 안전을 고려하여 점화실험부터 순차적으로 수행하였으며 최종적으로 초. , 20

연소실험을 수행하였다 그 결과 기존의 액체로켓엔진에 액체질소를 분사함으로써 연소 가스의 온도를. ,

저하시킬 수 있음을 확인하였다.

Abstract: In this study, the cooling characteristics of combustion gas were investigated by injecting liquid

nitrogen (LN2) into a liquid rocket combustion chamber, which uses liquid oxygen (Lox) and kerosene as

propellants. LN2 injectors and an extended chamber for mixing were installed at the end of the ordinary LRE

combustion chamber, and a nozzle was installed after the chamber for mixing. First, an ignition test of the

liquid rocket engine was conducted to verify the stable combustion process. Next, a hot firing test was

performed step-by-step for safety. Finally, the test was performed for 20 s. The results showed that the

combustion gas of the LRE could be successfully cooled by using LN2.

Corresponding Author, ysko5@cnu.ac.kr

2012 The Korean Society of Mechanical EngineersⒸ



전준수 유이상 김중일 김재호 고영성· · · ·1002

가하여 설비 설치비운영비가 기하급수적으로 증/

가하게 된다 그러나 상대적으로 유동 혼합식 가.

열기 방식의 경우 공기 유량이 많아져도 설치비,

나 운영비의 증가는 상대적으로 작기 때문에 대

형 설비의 경우 주로 유동 혼합식 가열 방식을

채택하고 있다 은 유동 혼합식 가열기의. Fig. 1

개략도를 보여주고 있으며 유로에 공급된 공기,

에 수소나 메탄과 같이 탄화수소의 생성이 적은

연료를 공급하여 고온 공기를 생성하는 방식이

다 그러나 이 설비조차도 에서 볼 수 있듯. Fig. 1

이 설비의 규모가 매우 큰 것을 확인할 수 있다.

따라서 현재 국내에서는 항공우주연구원을 비롯

한 제한된 연구소에서만 이러한 시스템을 구현할

수 있으며 이나마도 설비 운영비가 매우 큰 실,

정이다 또한 학계 차원에서는 이러한 장시간대. /

용량의 고온 공기 공급을 구현하는 것은 거의 불

가능한 실정이다.

따라서 항공추진기관의 막냉각 연구나 램스크/

램제트 엔진 연구를 위한 효과적인 고온 공기 공

급원의 구축이 절실한 실정이다 본 연구에서는.

이러한 효율적인 장시간대용량 고온 공기 공급/

원 구축 방법의 일환으로 기존의 액체로켓엔진,

연소실에 액체질소와 액체산소를 공급하여 고온/

고압의 공기를 효율적으로 발생시키는 개념의 연

구를 진행하고자 하였다 이는 액체로켓엔진 연.

소기의 고온의 연소가스에 액체질소와 액체산소

를 공기의 비율에 맞게 공급하여 고온의 공기와,

유사한 조성의 고온고압 가스를 생성하고자 하/

는 새로운 개념의 설비이다 이러한 액체로켓엔.

진 연소기와 액체질소 액체산소를 이용할 경우,

액체의 밀도가 기체의 밀도에 비해 약 배 가1000

까이 되기 때문에 기존의 고압 공기 발생을 위,

한 대용량의 압축기가 필요없으며 설비의 크기를

매우 감소시킬 수 있는 장점을 가지고 있다 따.

라서 이러한 새로운 방식의 고온 공기 모사 발생

장치를 개발하기 위한 선행 연구의 일환으로써

본 연구에서는 기존의 액체산소케로신 액체로켓/

연소기에 액체질소를 공급하여 이러한 방식으로,

고온 가스의 발생이 가능한지를 확인하고자 하였다.

실험 장치 및 방법2.

액체질소 공급 설비2.1

본 연구를 위하여 기존의 케로신액체산소 액/

체로켓엔진 연소 실험 설비를 바탕으로 극저온,

유체인 액체질소 공급 설비를 추가하였다.
(6) 액체

질소는 대기압하에서 약 에서 액체 상태로77K

존재하는 극저온 유체이기 때문에 액체질소를,

저장하고 요구되는 유량을 액체 상태로 공급하기

위해서 추가적인 공급 설비 구축이 필요하였다.

액체 상태의 질소를 연소실에 공급하기 위해서

는 액체질소를 저장할 수 있는 단열 처리가 된

고압 저장 탱크 저장 탱크에서 최종 분사기까지,

공급할 수 있는 단열 처리된 공급 배관 유량 공,

Fig. 1 Vitiation Heater
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급 및 제어와 관련된 극저온용 자동수동 밸브/ ,

안전을 위한 극저온용 안전 밸브 등이 필(safety)

요하다 또한 실시간으로 액체질소의 상태를 파.

악하기 위해서 압력 센서 온도 센서 유량계 등, ,

의 계측 장비들이 요구된다 저장 탱크의 경우.

사용 목적에 따라 설계가 달라지며 설계가 완료,

된 탱크는 외부 벽면에 단열 처리를 해야만 한

다 액체질소 저장 탱크의 사양은 과 같으. Table 1

며 는 단열 처리된 액체질소 저장 탱크의, Fig. 2

모습을 보여준다.

실험 장치2.2

액체로켓엔진은 기본적으로 인젝터 연소실 및,

노즐로 구성되어 있다 본 연구에서는 기본적인.

인젝터 연소실 및 노즐 외에 액체kerosene/LOx ,

질소를 액체로켓엔진 내부에 분사하기 위해서 액

체질소 분사링 혼합실 온도 측정부가 추가적으, ,

로 요구된다 액체로켓 연소기 인젝터 연소실 노. ( , ,

즐 는 선행 연구에서 검증된 단일 인젝터 엔진을)

parameter value

Designed Pressure 10 MPa

Max. Pressure 15 MPa

Designed Temperature -196
o
C

Volume 0.121 m
3

Empty weight 260 Kg

Table 1 Specification of LN2 storage tank

Fig. 2 LN2 storage tank

사용하였다.
(6) 엔진의 사양은 와 같고Table 2 , Fig.

은 전체적인 시험 리그를 보여주고 있다 혼합3 .

실의 경우 일반적인 연소실과 동일하지만 액체질

소 분사링 후단에 장착하여 액체질소와 연소가스

가 혼합될 수 있는 공간을 의미한다 온도 측정.

부는 혼합 연소실 후단에 장착하는 것으로 혼합

가스의 온도를 측정할 온도 센서를 장착할 수 있

도록 하는 장치를 말한다.
(7)

본 연구에서 가장 중요한 추가 부품은 액체질

소 분사링이며 액체질소 분사링의 경우 액체질,

소 분사량에 따라 혼합 가스의 온도가 결정된다.

은 액체질소 분사량에 따른 혼합 가스의Table 3

온도를 를 이용하여 계산한 것으로 본CEA code ,

연구에서는 혼합가스의 온도를 약 정도로1000K

구현하고자 하였으므로 액체질소 분사량을,

로 선정하였다 선정된 유량의 액체질소는300g/s .

두 곳의 분기 배관을 통하여 액체질소 분사기로

공급되고 공급된 액체질소는 매니폴드를 거쳐,

분사기 홀로 전달된다 연소실 내부로 액체질소.

를 균일하게 공급하기 위해 의 액체질소 분2mm

사홀 개를 선정하였고 공급 효율을 높일 수 있8 ,

도록 송출 계수( 가 큰 분사 홀을 설계 하였)

다.
(8) 는 사용된 액체질소 분사링의 형상을Fig. 4

나타낸 것이다.

Mass flow rate

LOx 200 g/s

Kerosene 100 g/s

Chamber pressure 0.7 MPa

O/F ratio 2.0

Table 2 Specification of an uni-injector engine

Fig. 3 Schematic diagram of a combustion test rig
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LN2 (g/s) Temperature(K)

100 2200

200 1373

300 980

400 852

500 729

Table 3 Mix gas temperature according to flow rate
of LN2

(a) Side sectional view

(b) Top sectional view

Fig. 4 Schematic of injection ring

실험 방법2.3

연소 실험 중 연소실 내부에 액체질소를 분사

할 때 액체질소 분사 시점이 매우 중요하다 이, .

는 액체질소의 분사시점이 너무 빠를 경우 많은

유량의 극저온불활성 유체의 연소실 유입으로/

인해 점화 및 연소 상태의 변화를 야기하여 심,

한 경우는 점화 화염이 소염될 수도 있다 또한.

액체질소 분사 시점이 너무 늦을 경우 액체질소,

분사링 및 온도 측정부가 고온의 연소가스에 직

접적으로 노출되어 변형내지 손상이 발생할 수도

있고 그로 인해 액체질소의 공급이 원활하지 않,

게 된다 따라서 액체질소의 분사 시점은 점화에.

영향을 끼치지 않으면서 메인 연소에 의한 시험

설비를 보호하기 위한 시점으로 메인 연소 직후

가 가장 좋을 것으로 판단되었다 따라서 적절한.

연소 시험 시퀀스 를 찾기 위해 순차적(cyclogram)

으로 실험을 수행하였다 우선 점화 상태에서 액.

체질소에 의한 영향을 분석하였고 연소 시작 구,

간에서 액체질소 분사에 의한 영향을 분석하였

다 액체질소 분사 시점은 종단 밸브 이후의 배.

관과 매니폴드 부피 및 공급 유량을 기준으로 연

소실에 직접적으로 공급되는 시점을 대략적으로

예측하여 결정하였다 이렇게 결정된 시퀀스로. 3

초 연소 실험을 수행하였으며 점화 및 연소 안,

정성이 확인되어 연소 시간을 초 초로 늘여10 , 20

가며 단계적인 연소 실험을 수행하였다 전체적.

인 연소 실험 절차는 와 같으며 은Fig. 5 , Fig. 6

연소 시험 스탠드에 최종 조립된 연소 시험 엔진

의 사진이다.

Fig. 5 Cyclogram of combustion test
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Fig. 6 Installed engine at test stand

Fig. 7 Injection of LN2

실험 결과 및 고찰3.

3.1 LN2 수류 실험 결과

제작된 액체질소 분사링의 성능을 검증하기 위

해 먼저 액체질소 수류실험을 수행하였다 액체, .

질소는 후단 압력 연소실 압력 에 영향을 받지 않( )

는 캐비테이션 벤츄리 를 이용하(cavitation venturi)

여 공급 유량을 제어하였다.
(9) 액체질소는 최종적

으로 액체질소 분사링을 통하여 공급되며 공급,

배관 벤츄리 전후단 및 액체질소 분사링의 매니,

폴드 입구에 각각 압력온도 센서를 장착하여 배/

관의 압력과 온도를 측정하였고 터빈 유량계,

를 이용하여 유량을 확인하였다 은(Hoffer) . Fig. 7

액체질소가 분사되는 모습을 보여준다 은. Fig. 8

액체질소 공급 유량 는 공급 배관의 압력, Fig. 9

과 온도 측정 결과를 보여준다 유량은 목표 유.

량인 가 안정적으로 나오는 것을 확인할 수300g/s

있으며 측정된 압력과 온도로 미루어보아 액체,

상태로 분사되었음을 확인할 수 있다.

Fig. 8 Flow rate of LN2

Fig. 9 Pressure & temperature of LN2 line

점화 및 연소 안정성 확인 실험 결과3.2

전술한 바와 같이 액체질소의 분사 시점은 안

전을 고려하여 점화 후 메인 추진제 케로신액체, ( /

산소 공급 직후로 결정하였다 액체질소 분사 시) .

극저온의 액체질소로 인해 연소실 자체의 온도가

매우 낮아져 점화기의 초기 온도가 낮아지게 되

고 불활성기체인 질소가 점화기 내부에 존재하,

게 되어 초기 점화가 어려운 환경이 된다 또한. ,

액체 상태로 공급된 질소는 분사기 내부로 공급

되면서 기화되어 부피가 약 배가량 커지게1000

되어 연소실 내부를 가득 채우게 되어 초기 점화

가 어렵게 된다 초기 점화 지연은 하드스타트.

로 이어질 수 있기 때문에 매우 중요하(hard start)

여 점화 안정성 검증 실험을 수행하였다 먼저.

점화 안정성을 검증하기 위하여 메인 추진제를,

공급하지 않고 액체질소만을 공급하는 시퀀스를

이용하여 점화 실험을 수행하였다 실험 결과.

과 같이 점화기 내부 압력이 정상적으로Fig. 10

형성되고 점화기 내부의 온도가, 800
o 가까이C

올라가는 것으로 보아 안정적인 점화가 가능함을
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확인하였다 즉 정해진 시퀀스를 이용하여 액체.

질소를 공급하면서 점화 실험을 수행한 결과 액,

체질소 공급이 점화에 영향을 미치지 않는 것을

확인하였다 다음으로 액체질소의 공급이 메인.

추진제 연소 초기의 연소 안정화에 미치는 영향

을 살펴보기 위하여 앞서 결정된 액체질소 공급,

시점으로 초 연소 시험을 수행하였다 은3 . Fig. 11

초 연소 실험 시 액체산소 케로신 액체질소의3 , ,

유량 그래프를 나타내고, 는 연소실 압력Fig. 12

그래프를 보여준다. 실험 결과에서 확인할 수 있

듯이 추진제 및 액체질소의 설계 유량이 초의3

연소 실험 동안 안정적으로 공급되는 것을 확인

하였고 연소실 압력도 액체질소 공급에 따른 변,

화가 없이 안정한 것을 확인하였다 따라서 액체.

질소가 공급되고 있는 시점에서 메인 추진제가

공급될 경우 연소 안정성에 이상이 없음을 확인

하였고 앞서 선정한 연소 실험 시퀀스를 검증할,

수 있었다.

연소 실험 결과3.3 (10s)

앞선 실험을 통해 검증된 시퀀스를 이용하여

Fig. 10 Pressure & temperature of ignitor

Fig. 11 Flow rate of propellant & LN2 (3s test)

본 연구의 목적인 혼합 가스의 온도 분포를 알아

보기 위해서 연소 시간을 초로 늘여 연소 실험10

을 수행하였다 온도측정부의 온도센서는. Fig. 13

과 같이 방향으로 장착되었center, middle, wall 3

다 은 측정부의 위치에 따라. Center, middle, wall

분류한 것으로 연소실 정중앙 연소실 중앙과 벽,

면 사이의 공간 연소실 벽면 부분에 측정부가,

각각 위치하도록 장착한 것이다.

는 초 연소 실험에서의 유량 및Figure 14, 15 10

압력 곡선을 각각 나타내며 은 혼합실 이, Fig. 16

후의 혼합 가스의 온도 측정 결과를 나타낸 것이

다 공급 유량 및 연소실 압력 그래프에서 확인.

할 수 있듯이 연소 실험은 설정 유량 및 압력에

맞도록 정상적으로 수행되었으나 에서, Fig. 16

에 위치한 온도 센서는 연소 시작center, middle

시점과 거의 동시에 고온의 연소 가스 열유속에

의해 용융되어 파손된 것으로 판단된다 에. Wall

Fig. 12 Pressure of chamber(3s test)

Fig. 13 Temperature Measuring points(10s test)
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Fig. 14 Flow rate of propellant & LN2 (10s test)

Fig. 15 Chamber pressure of 10s test

Fig. 16 Temperature of hot gas(10s test)

위치한 온도 센서는 연소실 벽면의 온도를 연소

종료 시점까지 측정하였다 연소 시험 초기 벽면.

의 온도가 급격히 올라갔으며 이후 그 증가폭이,

줄어드는 것으로 보아 액체질소에 의한 냉각 효

과를 확인할 수 있었지만 아직 정상상태에 도달,

하지는 않은 것으로 판단된다 최종 도달 온도가.

약 1000
o 로 일반적은 액체 로켓 엔진의 연소가C

Fig. 17 Measuring point(20s test)

스 온도인 3000
o 의 약 에 해당하는 수준으로C 30%

질소가스에 의해 냉각되었음을 확인할 수 있다.

연소 실험 결과3.4 (20s)

초 연소실험 결과 액체질소 분사에도 연소10

실험이 안정적으로 진행되며 액체질소에 의한 냉

각효과를 확인하였으나 연소 가스의 온도 측정,

값이 정상상태에 도달하지 않은 것으로 판단되어

연소시간을 초로 늘여서 실험을 수행하였다20 .

은 초 연소 실험에 사용한 온도측정부의Fig. 17 20

온도 센서 위치를 나타내는 것으로 초 연소, 10

실험에서 연소실 와 의 온도센서가center middle

연소 가스에 의해서 파손되었기 때문에 두 곳의

온도센서는 제거하고 벽면의 온도센서를 늘여서,

연소 시험을 수행하였다 은 연소실험. Fig. 18~20

시 추진제 및 액체질소의 유량 연소실 압력 연, ,

소 가스의 온도 측정 결과를 각각 나타낸다 실.

험 결과에서 추진제 및 액체질소 유량에서 확인

할 수 있듯이 연소실험은 목표 유량 및 압력의

계측으로 안정적으로 진행된 것을 확인할 수 있

었다 혼합실 이후의 혼합 가스의 온도는. Fig. 20

에서 확인할 수 있듯이 연소 가스 온도가 정상상

태에 도달하였으며 위치에 따라 온도의 편차가,

있지만 각각의 위치에서 일정한 온도를 유지하고

있으며 최고 온도가 약, 1000
o 로 액체질소에 의C

한 냉각 효과를 확인할 수 있다 온도가 각각 다.

른 이유는 동축 스월 인젝터에서 각각의 추진제

가 스월에 따라 연료와 산화제의 혼합 특성에 차

이가 생기며 이로 인하여 전체 연소 가스의 온도

가 균일하지 않은 것으로 판단되며 이것은 인젝,
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Fig. 18 Flow rate of propellant & LN2 (20s test)

Fig. 19 Pressure of chamber(20s test)

Fig. 20 Temperature of hot gas(20s test)

터 자체의 특성으로 선행 연구에서 그 원인을 찾

을 수 있다.
(6) 그러나 이러한 위치에 따른 온도의

불균일성은 향후 추가적인 혼합기 를 이용(mixer)

하여 모사하고자 하는 온도의 고온 공기를 조성,

한 후 균일화시킬 수 있을 것으로 예상된다.

결 론4.

본 연구에서는 가스터빈 막냉각 또는 램스크/

램제트 연구에 필수적인 고온고압 공기 공급원/

으로 사용될 수 있는 새로운 개념의 시험 설비

개발의 선행 연구로서 기존에 사용되던 케로신, /

액체산소 액체로켓 연소기에 액체질소를 분사하

여 연소 가스를 냉각하는 연구를 수행하였다 본.

연구를 통하여 극저온 유체인 액체질소 공급 설

비를 구축하고 새로운 연소 실험 절차를 정립하

였다 또한 액체질소의 공급 시점을 결정하고 이.

를 통하여 안정적인 점화가 이루어지는 것을 확

인하였으며 초 초 초의 단계적인 연소 실, 3 , 10 , 20

험을 통하여 연소 안정성을 검증하였다 최종적.

으로 초 연소 실험에서는 연소실 벽면이 약20

1000
o 까지 냉각되며 안정화되는 것을 확인하여C

냉각 효과도 검증하였다 따라서 본 연구는 고온.

가스의 공급이 필요한 연구에 활용될 수 있으며,

향후 케로신을 대체하는 청정 연료인 메탄이나

에틸알코올 등을 사용하는 엔진으로 대체하고,

액체 산소를 공기 조성비에 맞도록 액체 질소와

함께 공급한다면 설비의 크기나 운영비를 절감,

할 수 있는 새로운 고온고압 공기 공급원으로/

활용될 수 있을 것으로 예상된다.
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