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ABSTRACT

  In this work it was studied that the effect on sub-component of engine considering change of 

engine inlet pressure caused by variable acceleration during flight of launcher. Also the transitional 

performance was predicted according to variable acceleration. Engine inlet pressure was defined as 

summation of propellant head in tank, ullage pressure and pressure difference of line, etc. Therefore 

consumption of propellant and acceleration of launcher led to change of engine inlet pressure, which 

affected on discharge pressure of pumps. This effect changed mass flow rate of gas generator and 

main combustor hence it was observed that engine performance was changed definitely. 

초       록

  본 연구에서는 발사체 비행 중 가속도의 변화로 발생하는 엔진 입구압력의 변화를 고려하여 엔진의 

구성품에 미치는 영향을 고찰하였고 그에 따른 엔진 성능 변화를 예측하였다. 엔진의 입구압은 탱크 

내의 추진제 수두와 가압 압력 및 압력 손실 등으로 정의되며 이에 따라 발사체가 비행하면서 추진제 

소모와 가속도 변화에 의해 입구압력이 변하게 된다. 입구압이 변할 때 펌프 토출압이 변하고 그에 따

른 유량 변화로 가스발생기의 압렵변화가 발생하며, 이는 터빈의 출력변화로 이어져 다시 펌프의 토출

압 변화로 나타남을 알 수 있었고, 이는 궁극적으로 주연소실의 연소압 변화를 이끌면서 엔진의 성능

이 변화함을 알 수 있었다.

Key Words: Acceleration(가속도), Liquid Rocket Engine(액체로켓엔진), Engine Inlet Pressure(엔진

입구압력), Performance(성능)

1. 서    론   일반적으로 액체추진제로켓엔진을 설계할 때 

요구되는 조건이 주어진다. 이러한 조건은 다양

한 항목을 포함하고 있으며, 하나의 값 또는 범

위로 표현할 수 있다. 항목에는 지상/진공 추력, 

지상/진공 비추력, 확대비, 무게, 크기, 작동 시
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간 등이 있다. 이렇게 성능을 나타낼 수 있는 항

목 중 추력과 비추력은 시간에 따라 변하는데, 

가장 큰 이유는 발사체가 발사되고 대기의 조건

이 고도에 따라 바뀌기 때문이다. 즉, 지상 성능

과 진공 성능을 각각 최소․최대로 하는 범위로 

성능이 변화한다. 이것은 외부의 환경이 변화함

에 따라 성능이 변화하는 부분이고 성능 변화의 

가장 큰 이유가 된다. 하지만 엔진에 특별한 제

어 논리가 적용되지 않으면 내부에서도 성능 변

화가 발생하는데, 이것은 발사체가 비행 중 겪는 

가속도의 변화로 인해 탱크에서부터 엔진 입구, 

즉 터보펌프 전단까지의 수두가 변화하여 펌프 

출구에서의 토출압이 변한다. 이렇게 변한 토출

압은 가스발생기에 영향을 미쳐 터빈유량의 변

화를 가져오며 이것은 다시 터빈의 출력을 변화

시켜 펌프의 유량을 변화시키게 된다. 이와 같이 

변한 유량은 다시 연소기로 유입되어 연소압과 

추력 및 비추력을 변화시키는 요인으로 작용한

다. 

  본 연구에서는 엔진의 입구압 변화가 각 부품

에 어떠한 영향을 미치는지 고찰하였고 그때 엔

진의 성능 변화에 대해 고찰하였다.

2. 해석적 접근 방법

2.1 엔진 추진제 흐름도 구성

  액체추진제로켓엔진은 크게 터보펌프와 가스

발생기, 연소기, 배관 및 밸브 등으로 나눌 수 

있다. 일반적으로 개방형 가스발생기 엔진 사이

클에서는 엔진입구로 추진제가 유입되고 시동기

로 터빈을 구동한 후 목표한 토출압이 발생하면 

가스발생기 측의 밸브를 개방하여 가스발생기에

서 저온 연소를 수행한다. 이때 발생한 저온의 

연소가스는 터빈을 구동하고 엔진 외부로 배출

되며 적절한 시점에 연소기측의 밸브를 개방하

여 본격적인 추력을 발생하는 순서로 되어 있다

[1]. 이때 밸브 개방시간은 해석과 시험으로 밸

브의 개도시간 및 추진제 관 또는 재생냉각 채

널 채움시간 등을 고려하여 결정한다. 이러한 문

제는 또 다른 주제가 될 것으로 생각되므로 본 

연구에서는 제외하기로 한다.

Fig. 1 Network for transient simulation

  본 연구에서는 엔진의 천이특성을 구현하기 

위해 상용 프로그램인 Flowmaster[2]를 사용하

였는데, 이때 P&ID(Piping and Instrumentation 

Diagram)를 구성한 후 Flowmaster에 맞게 

network를 구성하여야 한다. Network 구성에 

대해서는 Fig. 1과 같이 나타낼 수 있다.   

2.2 연소기, 가스발생기, TPU 모델

  Flowmaster로 구성한 network는 기본적으로 

유동의 흐름에 대한 것을 해석해 줄 뿐 연소의 

모사나 단일축의 TPU에 대한 특성을 모사할 수 

없다. 그러므로 액체로켓엔진에 사용되는 연소기 

가스발생기 및 단일축의 TPU를 구현하기 위해 

별도의 간단한 모델을 필요로 한다. 연소기의 경

우 CEA[3]를 사용하여 저혼합비부터 고혼합비까

지 온도, 기체상수 등을 저장하여 혼합비에 따라 

연소가스의 물성치를 사용한다. 가스발생기의 경

우 저혼합비이므로 통상적인 방법으로는 물성치

를 구할 수 없다. 그러므로 항우연에서 그동안 

실험한 자료를 바탕으로 혼합비에 따른 온도 및 

기체상수를 fitting하여 사용한다[4]. TPU의 경우

는 LOX 펌프, 연료 펌프 및 터빈이 하나의 축으

로 연결되어 있으므로 터빈에서 발생하는 토크

를 각 펌프에 알맞게 배분함으로서 펌프의 양정

곡선에 따른 유량을 구하게 된다[5]. 이러한 방

법은 참고문헌 [5]에 잘 성명되어 있다. 
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2.3 입구압력 변화 선도

  엔진의 입구압력 변화 선도는 “소형위성발사

체(KSLV-I) 개발사업(VI)” 보고서[6]에 잘 나와 

있다. 엔진 입구의 압력은 탱크의 얼리지 압력과 

추진제의 수력학적 압력, 정상상태에서의 배관 

소실 및 분산 등이 포함된다. 이렇게 정의된 엔

진 입구압력은 터보펌프에서 요구되는 NPSH보

다 높아야 한다. 이러한 조건으로부터 비행 중의 

탱크 압력을 도시하면 Fig. 2와 같이 된다. 시동

시 엔진 입구압력이 높은 이유는 수두와 가압압

력때문이며, 밸브를 개방하면 흡입으로 인해 압

력이 급격히 감소하였다가 발사체가 비행하면서 

가속도가 증가되어 입구 압력이 증가하는 것으

로 판단된다.

Fig. 2 Engine inlet pressure according to flight time 

3. 결과 및 고찰

  엔진 입구압력의 변화에 따른 터보펌프의 회

전속도, 가스발생기 및 그에 따른 연소실 압력의 

변화 등을 살펴보았다. Figure 3은 터보펌프의 

회전속도 변화를 도시한 것이다. 그림에서 보면 

엔진 입구압력 변화 선도와 유사하게 변하는 것

을 알 수 있다. 이는 엔진 입구압이 변화함에 따

라 펌프의 토출압이 바뀌고 그에 따라 가스발생

기로 유입되는 유량이 증가 또는 감소하여 터빈

에서 발생하는 출력을 변화시킴으로 전체 펌프

의 토출압이 바뀌는 것으로 볼 수 있다. 이와 같

Fig. 3 RPM change according to time

Fig. 4 Pressure of gas generator change according 

to time 

Fig. 5 Temperature of gas generator according to 

time
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Fig. 6 Pressure of combustor change according to 

time

은 현상은 Fig. 4의 가스발생기 연소압을 보면 

잘 나타난다. Fig. 4에서와 같이 연소압은 계속 

변하고 있음을 보여주고 있다. 터보펌프와 가스

발생기는 서로 폐회로로 구성되어 있으므로 하

나의 구성품에서 발생한 물리적 변화는 다른 구

성품으로 전파되고 이것은 다시 feedback되는 

구조로 되어 있다. 가스발생기는 터빈의 열손상

을 방지하기 위해 혼합비가 매우 낮은 상태에서 

운전된다. 그러므로 혼합비의 작은 변화도 가스

발생기 측의 연소가스 변화에 매우 민감하게 반

응한다. Figure 5는 이러한 경향을 잘 보여주고 

있는데 그림에서 보면 연소실 온도가 증가하는 

것을 알 수 있다. 그러나 가스발생기의 연소가스 

물성치 변화는 예측하기 매우 어렵기 때문에 정

성적으로 결과를 논해야 할 것으로 사료된다.

  Figure 6은 주연소실의 연소압을 나타낸 것이

다. 그림에서 보면 터보펌프의 회전속도, 즉 토

출압이 증가하였으므로 연소실로 유입되는 추진

제의 유량이 증가하여 연소압이 증가하는 것으

로 나타났다. Fig. 2를 보면 LOX 부분의 입구압

은 계속 증가하고 연료의 입구압은 거의 유지되

는 것을 볼 수 있다. 이로써 엔진의 혼합비는 증

가한다고 볼 수 있으며 이는 연소기에도 영향을 

직접적으로 미치므로 추력과 비추력 모두 증가

할 것으로 생각할 수 있다.  

4. 결    론

  본 연구에서는 발사체의 비행에 따른 가속도 

변화에 대해 엔진의 입구압이 변화하여 발생할 

수 있는 각 구성품에 대한 영향을 고찰하였다. 

입구압이 변함에 따라 터보펌프의 토출압이 변

화하고 그에 따른 가스발생기 압력변화로 터빈

에서의 출력 변화로 이어지며, 이는 다시 펌프로 

feedback 됨을 알았다. 또한 각 추진제의 입구압

력이 다르게 발달함에 따라 연소실의 혼합비가 

바뀌고 비행 중반 이상이 되면 혼합비가 증가할 

것으로 보이며 이는 추력 및 비추력에 영향을 

미칠 것으로 생각된다.
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