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서서        론론11..  

상단 액체로켓엔진은 고성능 이외에 높은 정밀도 요  

구를 받는다 통상 또는 단형으로 구성되는 로켓에. 2 3

서 최상단 엔진은 위성의 궤도 정밀도를 결정하기 때

문이다 상단 로켓엔진은 추력 또는 혼합비를 정밀하. 

게 제어하거나 예측할 수 있어야 한다 발사체의 단순. 

화를 위해서 외부적인 조건에 의한 엔진의 성능 변화

를 허용할 수도 있다 이 경우 엔진의 구조가 단순해. , 

짐에 따른 신뢰도 향상을 이룰 수 있다 반면에 외부 . 

영향에 대한 엔진 성능 변화를 정확하게 예측해야 한

다 누리호의 경우 상단 엔진에 제어기능을 생략하고 . , 

엔진 성능 변화를 예측 하는 방식을 적용한 바 있[1]

다 차세대 발사체 구성을 위한 다단연소 사이클 엔진. 

에서 엔진의 추력과 혼합비 [2,3] 제어 개념을 도입하

고 있다 최상단의 경우 추진제 소진에 따라서 가속도 . , 
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Abstract 

  Mode analysis has been performed of an upper stage liquid rocket engine. Converged operating conditions 
were obtained by finding balanced propellant flow rate and pressure drop once mathematical models of the 
components of the staged combustion cycle engine have been defined. The accuracy of this method was 
verified by comparison against real engine test results. The pressure drops through fuel control valves of the 
preburner and main combustor were obtained to control the engine combustion chamber pressure and mixture 
ratio to predict the turbopump operating condition and pressure drops of components for various engine 
operating conditions. The present results are essential to develop a rocket engine verification program, and in 
the future, will be used to develop the high-performance staged combustion cycle engine.

초초    록록

  상단 액체로켓엔진에 대한 모드 해석을 수행하였다 다단연소 사이클 엔진의 구성품에 대한 수학적 . 
모델을 정의한 후 추진제 유량과 압력 강하에 대한 균형조건을 찾음으로써 수렴된 작동조건을 구할 수 
있었다 상기 해석 방법은 엔진 시험결과와 비교함으로써 정확성을 확인하였다 엔진의 연소압과 혼합. . 
비를 제어하기 위한 예연소기와 주연소기의 연료 제어 밸브 차압을 구하였으며 다양한 작동 조건에서 
터보펌프 작동조건과 구성품의 차압량을 예측하였다 본 연구결과는 로켓엔진 검증프로그램 개발을 위. 
한 필수적인 정보로서 향후 고성능 다단연소 사이클 엔진 개발에 활용될 것이다.
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Fig. 1 Schematic of staged combustion cycle engine

제한 범위를 초과할 수 있는데 엔진의 추력 제어를 통

해서 이를 해결할 수 있다 혼합비 제어는 산화제와 . 

연료의 동시 소진을 구현할 수 있는 기능으로 발사체 

효율화에 필수적이다 본 연구에서는 상단 액체로켓엔. 

진의 작동 모드 변화에 대한 성능해석 결과를 고찰하

고자 한다 이전의 연구 에서 사용된 해석프로그램. [1]

을 엔진 사이클 변화를 고려하여 수정 후 사용하였다. 

본 연구 결과는 실물 개발에 선행해야 하는 엔진 검증 

프로그램 개발과 구성품의 운용범위 설정 에 필수적[4]

인 정보를 담고 있다 이러한 연구는 로켓 엔진 개발. 

에 필수적인 것으로 로켓 엔진 개발주체는 고유의 방

법론 을 가지고 있다[5,6] .

본본        론론22..  
해해석석  방방법법22..11  

본 연구의 대상 엔진은 다단연소 사이클 구조를 가  

지며 개략도를 에 도시하였다 개략도에 포함된 Fig. 1 . 

구성품의 형상은 일반적인 로켓엔진의 표기를 따른 것

이며 기존의 문헌 을 참조할 수 있다 액체산소를 [2,3] . 

산화제로 사용하며 연료는 케로신이다 공칭 추력은 . 

톤 급이며 비추력은 초 이상을 목표로 한다10 350

작동 원리는 다음과 같다 소형 연소기에서 산[2,3]. : 

화제 농후 조건으로 연소가 발생된다 이때 생성물은 . 

소량의 연소가스와 고온의 기체 산소로 구성된다 이. 

를 터빈 구동에 사용하고 다시 주연소기의 산화제로 

사용하게 된다 따라서 터빈 작동유체의 낭비 없이 모. 

든 추진제가 주연소기에서 최적의 조건으로 연소에 활

용되므로 가스발생기 사이클에 비해서 높은 비추력을 

가질 수 있다 의 엔진 구조에서 구성품의 성능. Fig. 1

Fig. 2 Algorithm of mode analysis for liquid rocket 
engine[7]

Fig. 3 Comparison of combustion chamber pressure 
for multi-point conditions: analysis vs. 
measurement (redrawn from ref.8)

을 수학적으로 정의하고 엔진에 대한 추진제 유량과 

차압의 수렴된 결과를 구함으로써 구성품이나 추진제 

공급조건이 변화할 경우 엔진 거동 변화를 예측할 수 

있다 는 해석 알고리즘 을 요약한 것이다 상. Fig. 2 [7] . 

기 방법은 이전의 연구 에서 상단 엔진 파워팩 시험[8]

과 비교하여 터빈압력비와 터빈 출구 온도 압력을 제/

외한 추진제 유량 펌프효율 파워 등 중요 변수의 해, , 

석결과 상대 오차가 이하임을 보인 바 있다1% . Fig. 
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은 누리호의 톤급 엔진 지상 시험결과와 해석결과를 3 7

비교한 것 이다 그림은 작동 모드 변화에 대한 엔[9] . 

진의 연소압을 나타낸다 한 번의 시험에 개의 작동 . 3

모드가 적용된 시험이다 본 연구방법이 과도 성능에 . 

대한 해석 기능이 없음에도 준정상상태가 적용되는 작

동 모드간의 천이 구간에 대해서도 정확한 결과를 예

측함을 알 수 있다 단 엔진이 처음 작동되는 시동 구. , 

간인 에서는 정량적 비교가 의미를 가지지 t=20~30 s

않는다.

엔진의 주요 성능을 다음과 같이 정의하고 이에 대  

한 유량과 압력의 평형 조건에 대한 수렴해를 구함으

로써 모드 변화에 대한 엔진 성능을 예측할 수 있다. 

변수의 수렴은 뉴튼 방법을 사용하였고 연소기와 예연

소기의 연소 성능은 의 를 이용하였으NASA CEA[10]

며 구체적인 방법은 기존의 연구 를 따랐다 설계 [7] . 

변수    
를 정의하고 오차 벡터 에 

대한 수렴해를 다음의 식 의 절차로 구하게 된(1)~(3)

다.

   (1)
 ′         (2)
  (3)

오차 벡터의 요소는 다음과 같이 정의한다  .
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Fig. 4 Preburner fuel control valve pressure drop 
contour for various engine mode (MPa)

이상의 요구조건식을 풀기 위해 다음과 같이 변수를 정

의하였다.

   터보펌프 회전수: 

    산화제 유량: 

   산화제펌프 토출압: 

   연료펌프 토출압: 

   연소기 연소압력: 

   연소기 연료 유량: 

   예연소기 산화제 유량: 

   예연소기 연소압력: 

   예연소기 연료 유량: 

   터빈 단열속도: 

   터빈 효율: 

   터빈 출구 전온도: 

   터빈 출구 정압력: 

결결과과  및및  고고찰찰22..22  
엔진의 추력과 혼합비 제어를 위해서 제어밸브를 적  

용하고 있다 예연소기 연료와 주연소기의 연료 공급 . 

배관의 차압을 가감함으로써 각각 추력과 혼합비를 제

어한다 본 연구에서 적용한 엔진의 공칭 연소압은 . 10 

이며 혼합비는 이다 연소압과 혼합비를 제어MPa 2.62 . 

하기 위한 밸브의 차압분포를 와 에 도시Fig. 4 Fig.5

하였다 공칭 조건에서 제어밸브에 적정 수준의 차압. 

을 부여하고 이를 가감함으로써 해당 배관의 차압을 

조절하는 방식이다 예연소기의 연료량을 제어함으로. 

Fig. 5 Combustion chamber fuel control valve 
pressure drop contour for various engine 
mode (MPa)

Fig. 6 Engine performance vs. mixture ratio at 
=10 MPa

써 터빈 파워를 변경하고 최종적으로 연료와 산화제 

모두를 가감함으로써 연소압을 제어하게 된다 연소기. 

의 연료 유량은 혼합비를 제어하게 되는데 엔진 전체

로써는 예연소기 연료 제어 밸브의 차압 와 연(PFCV)

소기 연료 제어 밸브의 차압 의 조합을 구함으(CFCV)

로써 엔진 제어를 완료하게 된다 엔진의 연소압과 혼. 

합비가 변화되면 비추력이 변하게 된다 비추력은 특. 

성속도와 추력계수에 선형비례한다 은 혼합비 . Fig. 6

변화에 대한 비추력 특성을 도시한다 특성속도는 혼. 

합비 부근에서 최대값을 가지는 반면 추력계수는 2.5 

혼합비에 따라서 지속적으로 증가한다 이들의 조합으. 

로 구해지는 비추력은 혼합비에 따라서 완만한 증가세

를 보인다 혼합비가 과도하게 높아지면 연소 생성물. 
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Fig. 7 Pressure drop through injectors vs. 
combustion pressure at =2.62

Fig. 8 Pressure drop through injectors vs. mixture 
ratio at =10 MPa

의 온도가 상승하고 결과적으로 엔진의 냉각 부하가 

커지므로 설계값은 비추력 최대 조건을 지향하지 않으

며 적절한 혼합에서 결정된다 실제 엔진 비추력은 해. 

석적으로 구한 이론값에서 효율을 적용해서 사용하며 

실물 엔진에 대한 측정 이후에 정확한 효율을 산정할 

수 있다 엔진에서 연소압의 의미는 확대비를 증가시. 

킴에 의해 얻어지는 것이므로 확대비를 일정하게 가정

한다면 연소압의 영향성은 제한적일 수 밖에 없다. 

과 은 분사기에서 압력강하를 나타낸다 분사Fig. 7 8 . 

기 차압은 연소압에 비례하며 선형비례보다 급격한 증

가를 보인다 연소압은 유량에 비례하며 분사기 차압. 

은 유량 제곱에 비례하는 까닭이다 그러나 각 분사기. 

의 압력 강하가 정량적으로 동일하지 않고 직관적으로 

구할 수 없으므로 예상되는 경우에 대한 정교한 해석

Fig. 9 Exit pressure of propellant pumps vs. 
combustion pressure at =2.62

Fig. 10 Turbopump power vs. combustion pressure 
at =2.62

이 필요하다 분사기 차압이 과도하게 작아질 경우 연. , 

소 성능을 보장할 수 없으므로 저압조건에 대한 주의

가 필요하다 또한 저압조건에서 재생냉각 유로에서 . 

차압과 유속이 기준 이하가 될 경우 냉각 시스템에 , 

문제가 될 수 있다 저혼합비의 경우 연소기 . (Fig. 8), 

연료측 분사기의 차압 증가가 두드러진다 은 동. Fig. 8

일 연소압에 대한 것이므로 전체적인 유량은 큰 변동

이 없으며 연소기 연료 유량이 가장 큰 영향을 받는 

것으로 풀이할 수 있다. 

연소압 변화에 대한 추진제 펌프 출구압력을   Fig. 9

에 도시하였다 가스발생기 사이클과는 달리 산화제 . 

펌프압력이 차 연료펌프 압력보다 높다 산화제 펌프1 . 

와 연소기 사이에 예연소기와 터빈에서 압력 강하가 

있기 때문이다 반면에 연료의 경우 펌프에서 연소기. , 



다단연소 사이클 액체로켓엔진 모드해석 37

Fig. 11 Pump characteristic curves for dynamically 
similar conditions

로 직결되므로 재생냉각 유로에서 압력 강하가 있음에

도 산화제보다 낮은 공급압력으로 충분하다 차 연료 . 2

펌프는 예연소기로의 공급을 위한 것이며 유량 측면에

서 차 연료펌프의 수준이다 에 터보펌프1 5% . Fig. 10

의 소요 동력을 도시하였다 연소압 증가에 따라서 각 . 

펌프와 터빈 동력이 증가하는 것이 확인된다 연소압 . 

증가에 따라서 유량과 압력이 모두 증가하므로 선형적

인 증가 추세보다 빠르게 증가하게 된다 은 . Fig. 11

펌프의 특성곡선 을 나타낸다 산화제 펌프와 연료 [11] . 

차 펌프가 하나의 축으로 연결되어 있어서 엔진 모(1 ) 

드 변화에 대해서 동일한 회전수를 유지하게 된다 두 . 

펌프의 특성이 다르기 때문에 회전수 변화에 대해서 

유량과 압력이 각기 다르게 반응하며 설계점을 기준으

로 로 작동모드가 변경됨에 따라 산화제 펌OD1~OD4

프의 작동 조건이 변화되는 경로를 그림에서 확인할 

수 있다 저압 모드인 는 저회전 조건이 되. OD1, OD4

고 고압 모드인 은 고회전 조건이 된다OD2, OD3 .

결결        론론33..  

다단연소 사이클 액체로켓에 대한 모드 해석을 수행  

하였다 실물 엔진 시험 결과와 비교하여 본 연구 방. 

법을 확인하였다 연소압과 혼합비 제어를 위한 예연. 

소기와 주연소기의 제어밸브 차압량을 예측하였으며 

작동모드가 변경됨에 따라 구성품의 작동범위 변화를 

제시하였다 본 연구 결과는 구성품의 파워 유량 차. , , 

압 등을 포함하며 실물 엔진 개발에 선행되어야 하는 

엔진 검증프로그램 개발에 필수적인 것으로 향후의 고

성능 로켓엔진 개발에 활용될 수 있을 것이다.

기기호호설설명명

 경험 상수 면적, 

 경험 상수

 경험 상수

 등엔트로피 분출 속도 (isentropic spouting 

velocity)

 경험 상수 직경, 

 설계점 (design point)

 경험 상수

 경험 상수

 혼합비 (mixture ratio)

 탈설계점 저압 저혼합비( / )

 탈설계점 고압 저혼합비( / )

 탈설계점 고압 고혼합비( / )

 탈설계점 저압 고혼합비( / )

 압력비 (pressure ratio)

 가스 상수 오차항 , (residual)

 온도

 터빈 입구 온도 (turbine inlet temperature)

 터보펌프 (turbopump)

 설계 변수 벡터

 연소특성속도

 비열

 중력가속도

 유량

 회전속도

 압력

 속도

 변수

 차압

 회전 속도

 터빈 절대속도의 유입 유출각/

 터빈 상대속도의 유입 유출각/

 유량계수 터빈 정익 속도계수, 

 비열비



38 조원국 남창호 하성업· ·

 효율

 밀도

 헤드계수 터빈 동익 속도계수, 

 유효 손실계수

첨첨자자설설명명

0 정체점 (stagnation point)

1 입구 유입부, 

2 출구 유출부, 

 헤드 (head)

 터빈 (turbine)

 특성속도 (characteristic velocity)

 연소기 (combustion chamber)

 연소기 연료 (combustor fuel)

 연소기 산화제 (combustor oxidizer)

 연료 (fuel)

 연료펌프 (fuel pump)

 예연소기 연료 (preburner fuel)

 예연소기 (preburner)

 예연소기 산화제 (preburner oxidizer)

 입구

 출구

 산화제 (oxidizer)

 산화제 펌프 (oxidizer pump)

 터빈 동익 (rotor)

 터빈 정익 (stator)

 접선 방향 (tangential)

 터보펌프 (turbopump)
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