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ABSTRACT

  The system analysis and design program of the liquid rocket engine has been developed for 

preliminary conceptual design process. The program consists of modular programs analyzing the main 

thruster, the gas-generator, turbo-pumps, the turbine, pipes, valves and so on. Each module has been 

developed in order to estimate performance, weight, and shape parameters of the components. The 

results of them have been verified with experimental data or other programs.

       록

  기 개념설계를 한 액체로켓엔진 시스템 통합 해석 로그램을 개발하 다. 개발된 로그램은 

주추력실, 가스발생기, 터보펌 , 터빈, 이 , 밸  등의 부품 해석 모듈로 구성되었다. 각 해석 모듈

은 구성품의 성능과 개략 인 형상, 무게를 추산할 수 있도록 개발되었으며 각기 결과의 타당성을 입

증하 다. 

Key Words: Liquid Rocket Engine(액체로켓엔진), Combustion Chamber(연소기), Gas-generator(가스

발생기) Turbo-pump(터보펌 ), Turbine(터빈)
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1. 서    론   액체로켓엔진의 시스템 해석을 해서는 엔진

을 구성하고 있는 부품의 해석이 필수 이다. 액

체로켓엔진은 기능에 따라 연소기, 가스발생기, 

터빈, 펌 , 배 류 등의 부품으로 나  수 있으

며 서로 상호작용을 이루면서 작동한다. 각 부품

을 해석하는 로그램의 정확도가 높아야 이들
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로 구성된 엔진 시스템 해석 로그램의 정확도

가 높아질 수 있다. 높은 정확도가 요구되는 이

유는 정확한 성능 측을 통해 설계 변경을 피

하고 그에 따른 비용의 발생을 최소화하기 해

서이다[1]. 본 연구에서는 액체로켓엔진의 시스

템 해석을 해 부품별 해석 모듈 로그램을 

개발하 으며 주요 입력 변수에 따른 성능을 확

인하여 정성 , 정량  타당성을 검증하 다.

2. 본    론

2.1 시스템 요구사항과 해석 과정

  액체로켓엔진 시스템의 해석을 해 본 연구

에서는 주추력실, 가스발생기, 터빈, 펌 , 밸 , 

이  해석 모듈을 개발하 다. 주추력실은 재

생냉각채 과 인젝터, 연소실, 노즐을 포함한다. 

본 로그램은 개념설계 단계에서 활용될 것을 

목표로 하고 있으며, 이에 따라 엔진 시스템의 

해석은 유로를 따라 1차원으로 유량, 압력, 온도 

등을 계산하 다. 엔진의 구동 상태는 설계고도

에서의 요구추력을 일정하게 내는 정상상태로 

가정하 다. 모든 모듈 로그램은 입력값과 출

력값을 시스템 해석 모듈로부터 주고 받아 반복 

계산을 통해 압력과 유량, 에 지의 균형을 이루

도록 구성되었다. 

2.2 주추력실 모듈(Main Thruster Module)

  주추력실은 엔진 체에 미치는 향이 가장 

크고 성능을 좌우하는 요소로써 연소실, 노즐, 

인젝터, 재생냉각채 로 구성되어있다. 연소실 

내부의 연소 해석은 화학평형해석 (chemical 

equilibrium analysis)을 통하여 연소과정의 화학 

평형 구성과 평형 혼합물의 물성치를 계산하

다 .  이를 해 Gordon과 McBride가 제안한 

CEA(Chemical Equilibrium and Application)을 

기반으로 연소실 내부 연소 가스에 한 구성 

과 열역학  물성치를 계산하 고, 1차원 등엔트

로피 유동을 가정하여 각 치에서의 압력과 온

도 등을 통한 연소기의 성능을 평가하 다[2]. 

Fig. 1 Design flowchart of combustion chamber with 

regenerative cooling.

온도와 압력에 따른 추진제의 열역학  물성치

는 Huber의 탄화수소 혼합물 데이터베이스인 

SUPERTRAPP을 활용하 다[3].

  주추력실 해석 모듈은 요구추력, 추진제 종류

와 혼합비(O/F ratio), 연소실 압력, 노즐 출구 

압력, 노즐 형상 인자, 성능 수정계수를 입력변

수로 하여 최종 으로 연소기 형상을 결정짓는 

인자와 연소기 성능에 한 데이터를 출력한다. 

Fig. 1에 재생냉각을 포함한 주추력실의 해석 과

정을 나타내었다. 요구추력, 추진제 종류  혼

합비, 연소실 압력, 노즐 출구 압력, 노즐 형상 

인자, 성능 수정계수를 설계변수로 하여 최종

으로 연소기 형상  연소기 성능에 한 데이

터를 출력한다. CEA를 통해 연소기 입구, 노즐 

입구, 노즐 목, 노즐 출구에 해 화학평형 해석

을 수행하여 연소 후 가스의 열역학  물성치를 

계산하며 계산된 노즐 출구의 조건으로 로켓 성

능 해석 후 경험식을 통해 노즐 축소비를 결정

하게 되며 결정된 축소비를 갱신하여 화학평형 

해석부터 재수행한다. 한 축소비 수렴 후 노즐 

유량에 해 반복계산을 하여 노즐 계산에 필요

한 추진제 유량을 결정할 수 있다. 결정된 노즐
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Fig. 2 Designed chamber profiles of 30 tonf, 75 tonf 

and 150 tonf class engines.

Fig. 3 Schematic of heat transfer and temperature 

distribution near chamber wall.

설계 변수를 이용하여 Rao 작도법  앞에서 제

시한 설계 방안으로 노즐을 설계 할 수 있으며, 

로켓 성능해석 수행 후에 연소기 형상을 제시하

게 된다[4]. 이와 같은 설계과정은 실제 엔진인 

F-1  RS-27A 엔진을 상으로 검증하 으며

[5], 설계과정에 따라 설계된 30톤 , 75톤   

150톤  엔진의 연소기 형상은 Fig. 2와 같이 도

출될 수 있다.

  재생냉각 시스템을 용한 연소기의 내벽 근

Fig. 4 Temperature distribution of chamber wall along 

designed profiles.

처는 Fig. 3과 같이 1차원으로 단순화 시킬 수 

있으며, 연소 가스로부터 생성된 열은 연소기 내

벽을 지나 도 열 달을 통해 재생냉각 유로쪽 

벽면으로 달되어, 다시 재생냉각 유로 내의 냉

각제가 형성하는 경계층을 지나 최종 으로 냉

각제로 달된다. 따라서 열 달 과정은 크게 네 

가지 과정으로 요약할 수 있다. 연소가스로부터 

경계층을 통한 류 열 달, 연소가스로부터 벽

면으로의 복사 열 달, 연소기 벽면을 통한 도 

열 달, 벽면으로부터 냉각제까지의 류 열 달

이다. 

  연소가스 측에서 달된 열은 연소기 내벽을

통해 냉각제 측으로 도되며 이 때 연소가스 

측 류 연 달 계수는 Bartz에 의해 제안된 계

수를 이용하 다[6]. Bartz의 열 달 계수는 탄화

수소계 연료를 사용할 경우에 발생하는 탄소 퇴

물에 의한 탄소층을 고려하지 않은 열 달 계

수이며, 탄소 침착물에 의한 열 항(thermal 

resistance)를 고려하여야 한다. 탄소층의 열 항

은 RP-1, 로 , 메탄을 연료로 사용하는 경우

에 해 Cook에 의해 제안되었으며, 연소기 내

부를 통과하는 연소가스의 질량유속과 연료 종

류에 의해 크게 향을 받는 것으로 나타났다

[7]. 

  냉각제 측의 열 달 계수를 구하기 한 

Nusselt 수는 많은 실험을 통해 계식들이 도출

되었으며 Sieder와 Tate가 제안한 계식이 본 
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연구에 용되었다[8]. 냉각제는 입구로 유입되

고 냉각 유로를 지나면서 내벽으로부터의 열

달을 통해 온도가 상승하게 된다. 냉각 유로는 

면 이 좁기 때문에 벽면의 마찰에 의한 손실이 

크며, 마찰에 의한 손실은  범 의 이놀즈 

수 조건에서 사용 가능한 Chen의 마찰계수 계

식과 Darcy-Weisbach식을 통해 계산하 다

[9,10].

  연소기 형상설계 방안을 통해 요구조건에 맞

는 형상을 설계한 후, 설계된 연소기 로 일을 

이용하여 각 격자 에서 열 달  냉각유로 내 

압력강하 해석을 수행한다. 열 달 해석을 통한 

연소기 벽면 온도분포는 Fig. 4 와 같이 도출된

다. 최종 으로 개발된 재생냉각 시스템의 해석 

 설계 방안을 기존의 연소기 형상 설계 모듈

과 결합하여 추력실 해석 모듈을 완성하 다.

2.3 가스발생기 모듈(Gas-generator Module)

  가스발생기 혹은 연소기는 액체로켓엔진에

서 터빈을 구동하는 고온 고압의 가스를 발생시

킨다. 가스발생기 사이클의 가스발생기의 질유량

은 일반 으로 5% 이내로 크지 않지만 에 지와 

유량의 균형을 이루어야 하기 때문에 엔진 시스

템 체에 향을 미친다. 가스발생기의 주된 설

계변수는 크게 연소압력과 OF 비이며, 터빈 입

구 온도에 의해서 연소가스의 온도가 제한된다. 

연소가스의 온도는 OF 비에 의해서 크게 좌우된

다. 연소압력이 높을수록 터빈의 동력이 좋아지

지만 압력을 높이기 해 펌 에서 동력을 많이 

사용하여야 하며 손실 압력도 크기 때문에 

한 압력을 결정하여야 한다. 본 연구에서는 

RP-1, CH4, LH2, JP10을 연료로, LOx를 산화제

로 하는 Oxidizer Rich와 Fuel Rich의 가스발생

기를 고려하 다. 

  가스발생기의 연소 해석은 화학반응 시간을 

고려하기 해 유동장이 있고 비교  안정된 화

염을 얻을 수 있는 Lutz의 향류 해석 방법을 

이용하 다[11]. 본 연구에서는 추진제의 혼합과

정은 고려하지 않고 완  혼합 조건에서 해석

을 수행하 다. 한 가스발생기의 비평형 연소

모델링을 해 49개의 화학종과 263개의 반응단

Fig. 5 Design flowchart of fuel-rich gas-generator.

Fig. 6 Designed profile of fuel-rich gas-generator.

계를 가진 JP10/산소 반응의 UC San Diego 메

커니즘을 사용하 다[12]. 혼합(pre-mixed) 조

건을 가정하 으며 연소가스의 최 온도 지 이 

터빈입구 에 발생되어야 하므로 최  온도 지

을 가스발생기 출구조건으로 가정하 다. 가스

발생기 내부의 최소 체류시간은 기화시간과 화

학반응 시간의 합으로 보았으며 향류 해석으

로부터 계산된 최 온도 지 의 거리  속도를 

이용하여 혼합비  압력에 따른 화학 반응 시
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Fig. 7 Pump analysis and design process.

간을 계산하 다. 기화과정에 필요한 시간은 액

기화모델로부터 도출하 다. 이로부터 산출된 

특성길이를 기반으로 가스발생기의 형상을 결정

지었으며 이 과정은 Fig. 5에 나타내었다.

  Fig. 6은 로신연료와 액체산소의 혼합비와 

압력에 따른 가스발생기의 형상을 나타낸 그래

이다. 체 질유량은 50 kg/sec, 연소실 압력

은 10 MPa 일 때 혼합비에 따른 연소실 형상을

나타낸다[13]. 

2.4 터보펌  모듈

  터보펌 는 연료와 산화제를 원하는 유량과 

압력으로 연소실과 가스발생기 혹은 연소기에 

안정 으로 공 하도록 하는 장치이다. 펌 의 

토출압력은 연소실 압력, 인젝터, 밸 , 이 , 

냉각채 에서의 압력 손실을 고려하 다. 본 연

구에서 터보펌 의 1차원 설계 로그램은 인듀

서, 임펠러, 디퓨 , 볼류트 부분으로 구성하

다. 성능 요구조건이 포함된 기값을 입력하면 

인듀서와 임펠러의 직경, 유로폭, 날개각, 날개수 

등의 주요 치수를 정해 다. 그리고 효율과 요구

동력을 출력한다. 임펠러 입구의 설계변수는 입

구직경, 입구폭, 입구날개각, 날개두께가 있으며  

이들은 상호 연 되어 있으므로 설계시 많은 

Section Value

Propellant LOx

Mass flow rate () 23.7

Rotating speed () 50,000

Inlet pressure () 0.3

Outlet pressure () 10.3

Inlet Temperature () 93

Density () 1,110

Vaporization pressure () 0.14

Kinematic viscosity (sec) 1.68E-7

Table 1. Design requirements of LOx pump.

Section Value

Impeller Inlet Eye Width (m) 10E-3

Flow Rate (min ) 1.281

Discharge pressure () 10.

Rotating speed (rpm) 50,000.

Vane Exit Angle (deg) 30.0

Vane Exit Flow Angle (deg) 18.3

Vane Thickness Inlet ( ) 0.025E-3

Vane Thickness Exit ( ) 3E-3

Vane Number 6.

Vapor Pressure () 1.4

Kinematic Viscosity (sec) 1.68E-7

Density () 1,110.

Table 2. Pump design program input values.

검토를 해야 한다. 추진제의 성계수는 이놀

즈수  손실 상 식에 직  고려해 주는 방법

을 사용하기 때문에 입력 변수로 넣었다. 펌 의 

1차원 해석  설계 로그램의 알고리즘은 Fig. 

7과 같다. 

  터보펌 의 손실은 내부손실(마찰, 박리, 입사

각에 의한 손실)과 외부손실(원 마찰, 재순환, 

설에 의한 손실)을 고려하 으며, 손실의 계산

은 일반 으로 많이 사용되는 실험  손실상

식(empirical loss correlation equation)을 이용하

다. 내부 손실에서 입사각에 의한 손실은 최태민
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Section Woo[8] Program Error

Head (m) - 918.3 -

Specific speed
(min , , )

- 339.2 -

Inducer inlet 
diameter (m) 0.049 0.049 0%

Inducer outlet 
diameter (m) 0.036 0.036 0%

Inducer inlet hub 
diameter (m) 0.0167 0.0166 0.6%

Inducer outlet hub 
diameter (m) - 0.0123 -

Inducer blade
length (m) - 0.128 -

Inducer inlet flow 
angle (deg) 8.5 8.8 3.5%

Inducer inlet blade 
angle (deg) 16.7 17.1 2.4%

Inducer outlet  
blade angle (deg) - 27.9 -

Impeller inlet blade 
angle (deg) 18. 18. 0%

Impeller exit
width (m) 0.0082 0.0076 7.3%

Impeller Inlet 
diameter (m) 0.036 0.036 0%

Impeller exit tip 
diameter (m) 0.060 0.055 8.3%

Require power (kw) 380 350.3 7.7%

Efficiency η(t-s) 65.0 63.8 1.9%

Table 3. Comparison result of pump design program.

외[14]의 방법을, 혼합손실은 Whitified 외[15]가 

제안한 손실 모델을 사용하고, 날개부하 손실은 

Coppage 외[16]가 제안한 손실 상 식을 사용하

다. 볼류트 내부에서의 손실은 팽창손실 

(expansion loss), 확장손실 (enargement loss), 

표면마찰손실(skin friction loss)로 나 어 고려

하 다. 외부 손실  원  마찰손실은 

Shepherd [17]가 제안한 모델을 수정하여 사용

하 다. 설손실(leakage loss)은 0.9로 가정하여 

설유량을 계산하 다.

  펌  설계 로그램의 검증을 해 우유철 외

[18]가 설계한 산화제(LOx) 펌 를 비교모델로 

선정하 으며 세부사양은 Table 1과 같으며 이

를 바탕으로 로그램에 입력하는 입력값은 

Table 2와 같다. 추진제의 성계수는 손실식과

이놀즈수에 직  포함되므로 기 입력값으로 

지정하 다. 우유철 등에 따르면 액체산소(LOx)

의 동 성 계수(kinematic Viscosity)는 0.168 cSt 

(ⓐ≈94K)이다[16].

  터보펌  해석 로그램의 주요 변수 설계 결

과를 Table 3에 나타내었다. 부분의 변수가 검

증 상과 비교  잘 일치하 으나 임펠러 출구

비 차이가 7.3%이고 임펠러 출구 직경 차이

가 8.3%로서 다른 변수들에 비해 상 으로 많

은 차이가 났다. 그 이유는 우유철 외의 자료

[18]에서 효율 계산시에 존재하는 불확실한 요소 

등에 의해 설계 헤드가 안 나올 경우를 고려하

여 임펠러의 출구직경을 계산값 보다 3~5% 크

게 결정하 기 때문이다. 로그램에 사용된 참

고문헌의 손실식과 설계식이 비교  잘 반 되

어 있는 것을 확인 할 수 있다. 

2.5 터빈 해석 모듈

  터빈해석 모듈은 우유철 외[18]에서 언 한 러

시아 1차원 설계방법과 최창호 외의 손실식을 

분석하여 1단 충동형 터빈의 기본설계  성능

해석을 할 수 있도록 개발하 다[19]. 최창호 외

[19]에 의하면 터빈 내에서 발생하는 손실은 크

게 다섯가지로 나  수 있으며 이러한 항들을 

고려한 터빈 체 효율 은 Eq. 1 과 같다.

 


         (1)

  여기서 는 터빈 유효출력, 는 터빈을 흘

러나가는 가스 유량이며 는 단열일(adiabatic 

work)을 가리킨다.  , 는 수력손실과 설손

실을 의미 한다. , , 은 디스크마찰, 슈

라우드 마찰, 부분흡입에 한 손실계수이다. 동

익의 손실을 통하여 설손실이 발생하게 되

는데, 설 손실량은 실험식에 의해 정의되며 

Eq. 2 와 같다. 충동형 터빈의 경우에 는 0으

로 가정한다.
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Fig. 8 Turbine design program flow chart.

Fig. 9 1-Stage impulse turbine efficiency curve.

 

sin


 

 


 (2)

  터빈의 설계과정은 Fig. 8과 같이 설계 에서

의 최 의 효율을 찾고 최종 으로 터빈에서 생

성하여야 할 동력(power)을 생산하도록 구성하

다. Table 4의 조건으로 도출한 결과는 Fig. 9

와 같다. 실선은 정은환 외의 1단 충동형 터빈의 

효율 그래 이고 각각의 들은 로그램의 계

산한 결과이다[20]. 속도비의 변화에 따라 의 

분포가 일정한 경향을 가진다. 이는 정은환 외의 

효율선도와 거의 일치한다. 이를 근거로 앞서 언

한 터빈의 기본설계  성능해석에 한 수식

Variable Base 
line Range

Power (w) 1.62E6 ±25.0%

Speed (rpm) 20,000 12,000<X<30,0
00

Pitch diameter (m) 0.28 ±25.0%

Tip clearance 
(mm) 1.736 Constraint by 

pitch diameter

Non dimension tip 
clearance 0.00062 -

Leakage flow 
factor 0.1 Constraint by

tip clearance

Inlet total pressure 
(Pa) 5.78E6 ±11%

Outlet static 
pressure (Pa) 4E5 ±11%

Table 4. Turbine module design variables.

Component Input Output

Pipe

Inlet Diameter
Pressure
Length
Roughness

Pressure loss
Weight

Valve
Type
Pressure
Velocity

Pressure loss
Weight

Flange
Inlet Diameter
Pressure Weight

Bend
Inlet Diameter
Pressure
Bend angle

Pressure loss
Weight

Table 5. Performance variable of supply system 

components.

들이 로그램에 잘 반 되어 있다는 결론을 내

릴 수 있다.

2.6 공 계부품 모듈

  공 계부품은 밸 와 이 , 오리피스, 랜

지 등으로 구성되어있다. 그 이외의 많은 부품들

이 있지만 무게와 압력에 여하지 않으므로 본 

연구에서는 제외하 다. 벨로우즈는 이 의 일

종으로 간주하 다. 공 계부품으로 구성된 배

망에서는 질유량과 압력에 한 손실압력과 부

품의 무게를 구하는 것이 가장 요한 일이다. 

각 부품의 입출력 변수를 Table 5에 나타내었다.
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  부품 내부에서의 압력 손실은 항계수

(Resistance Coefficient) 는 손실계수(Loss 

Coefficient)의 식으로 표 되며, 일반 으로  

는 로 나타낸다[21]. 항계수  는 Eq. 3과 

같이 표 되는 Darcy-Weisbach 의 식에서 수두

손실(Differential water head loss) 를 구하는 

데 요한 변수가 된다[22]. 는 유체의 속도, 

는 력가속도를 나타낸다. Eq. 3에 의해 구해진 

수두손실을 Eq. 4에 용하면 부품별 압력손실

을 알 수 있다. 따라서 각 부품의 항계수  

값을 구하는 것이 압력 손실을 추정하는데 가장 

요한 부분이라고 할 수 있다.

                  


(3)

           ∆  

  (4)

  이 의 손실계수는 Eq. 5와 같이 구한다. 

은 이 의 축 방향 길이, 는 수력직경

(Hydraulic diameter)이다. 수력직경은 단면이 

원형인 경우 내경과 같은 값이다.




                 (5)

  이 에서 마찰계수(Friction factor)는 Moody 

chart나 Darcy-friction equation을 이용하여 도출

할 수 있으며 본 연구에서는 Eq. 6의 Darcy- 

friction equation을 이용하여 구하 으며, 이놀

즈 수가 4,000이하 역인 층류의 흐름과 4,000 

이상의 역인 난류의 흐름으로 나 어 계산한

다[19]. 여기에서 은 유로벽면의 거칠기이다.









 



for ≤ ≤ 




log




 
for ≤

(6)

Fig. 10 Flow coefficient according to hydraulic diameter.

Fig. 11 Pressure loss of globe valve.

  이 의 무게는 길이와 두께에 따라서 달라

지며 유체의 압력을 견디기에 충분한 두께 

를 Eq. 7 로부터 구하 다. 는 항복응력

(yield stress)이며 는 이  입구 압력, 

는 직경이다. 

 

 ×
          (7)

  밸 의 압력 손실은 일반 으로 알려진 Eq. 8 

을 사용한다.



24
이상복 ․ 손 민 ․ 서종철 ․ 임태규 ․ 

노태성 ․ 구자  ․ 김귀순
한국추진공학회지

∆×

  × 

 


      (8)

  유량계수 는 실험 인 데이터를 바탕으로 

구해지며 본 연구에서는 극 온 유체를 비롯한 

각 유체의 특성에 맞는 국내외 자료를 수집하여 

Fig. 10과 같이 수력직경에 한 함수로 표 하

다. 그 결과 참고문헌의 방법으로 얻은 손실압

력 값과 비교하여 7% 이내의 오차를 보 다[23]. 

Fig. 11은 러  밸 의 수력직경에 한 압력 

손실을 나타낸 것이다.

3. 결    론

  액체로켓엔진 시스템 해석을 한 부품의 해

석 모듈 로그램을 개발하 다. 각 해석 모듈은 

부품의 성능과 무게를 추정하여 액체로켓엔진의 

표 인 시스템 성능 지표인 비추력과 추력

량비를 산출할 수 있도록 개발되었다. 가스발생

기 사이클과 단계식 연소 사이클 시스템을 해석 

할 수 있도록 개발되었으며 액체산소 산화제에 

한 액체수소, 로신 계열의 추진제에 해 해

석 할 수 있다. 추력실 모듈은 평형 연소 반응 

해석과 노즐 해석, 재생냉각 채 에 한 해석을 

수행하 으며 가스발생기는 향류 해석을 통해 

연소압력과 혼합비에 한 해석을 수행하여 터

빈입구온도에 한 가스발생기의 혼합비와 연소

가스 상태량을 제공하도록 하 다. 터보펌 와 

터빈은 1차원 해석으로 요구되는 토출압을 발생

시킬 수 있도록 펌 를 설계하고, 에 지 균형 

조건을 만족시킬 수 있도록 터빈을 구성하 다. 

이 와 밸  해석 모듈을 통해서는 배 의 길

이와 수력직경에 하여 각 부품의 손실압력과 

무게를 구할 수 있도록 하 다. 모든 모듈 로

그램들은 개발 과정에서 엔진 시스템 통합 해석 

로그램에서 연동될 수 있도록 입출력변수가 

지정되었으며 부품간 상호작용을 반 하여 실

으로 엔진을 해석하는 데에 활용할 수 있도록 

구성되었다. 향후 이 로그램을 활용하여 액체

로켓엔진과 우주발사체의 개발 시 기 개념 설

계 단계에서 주어진 조건에 한 시스템 성능을 

즉각 으로 반 하여 시스템 설계의 효율성을 

높일 수 있을 것으로 기 된다.
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