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ABSTRACT

  This study aims to develop the performance analysis program on the staged combustion cycle of the 

liquid rocket engine using liquid oxygen(LOx) as oxidizer, liquid hydrogen(LH2) and RP-1 as fuel. The 

developed analysis program can obtain the propellant mass flow rate, the specific impulse, and 

representative design values of engine components for the required thrust satisfying pressure, mass 

flow, and energy balance conditions. The analysis results show that the the specific impulses (Isp) 

compared to those of the real engines have been less than 1%. With additional constraints, the 

program will be improved for the system optimization.

       록

  본 연구에서는 액체로켓엔진 단계식 연소 사이클의 기본 설계 사양을 도출하기 한 시스템 해석을 

수행하 다. 액체산소를 산화제로 하고 액체수소와 RP-1을 각각 연료로 사용하는 엔진에 해 사이클 

해석을 용하 다. 엔진의 성능지표인 비추력을 기 으로 하여 실제 개발되어있는 엔진과 1% 이내의 

차이를 보 다. 사이클 해석을 해 개발된 로그램은 압력과 유량 균형, 터보펌 -터빈의 에 지 균

형 조건을 만족하며 주어진 추력에 한 연료 소모와 비추력  각 부품의 기본 인 사양을 도출할 수 

있다. 추가 인 제한조건들의 조사가 이루어지면 통합 최 화 로그램으로 발 시킬 수 있을 것으로 

단된다.

Key Words: Liquid Rocket Engine(액체로켓엔진), Staged Combustion Cycle(단계식 연소 사이클), 

Turbopump-Fed System(터보펌 식 공 ), 연소기(Preburner)

1. 서    론   단계식 연소 사이클은 추진제의 일부를 연료 

과잉(Fuel-rich) 혹은 산화제 과잉(Oxidizer-rich) 

상태로 연소시킨 가스로 터빈을 구동시킨다. 터

빈을 지난 가스는 나머지 연료와 함께 주연소실

(Main combustion chamber)로 보내져서 남은 
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연소과정을 진행하며 추력을 낸다. 단계식 연소 

사이클은 높은 비추력과 효율을 갖으며, 특히 추

력 조 과 재사용 측면에서 유리하다는 장 을 

갖고 있지만, 시스템이 복잡하고 부품들이 많은 

상호작용을 이루고 있다. 따라서 엔진의 설계시 

한 부품의 설계 변경은 복잡한 상호 계로 인해 

체 시스템에 향을 주게 되며 많은 설계변경 

비용을 래하게 된다[1]. 따라서 단계식 연소 

사이클의 개발 시 비 설계 단계에서 성능 측

을 통해 요구조건에 부합하는 최 화된 엔진의 

선정 과정이 반드시 필요하다. 본 연구에서는 단

계식 연소 사이클 해석 로그램을 개발함으로

써 성능해석을 통해 엔진과 부품의 기본 인 설

계 사양을 도출하 다. 

2. 시스템 해석 로그램 개발

2.1 단계식 연소 사이클 기본 구성

  단계식 연소 사이클은 연소기의 개수에 따

라 단일 연소기(Single Pre-burner)와 이  

연소기(Dual Pre-burner)로 분류된다. 일반 으

로 이  연소기라고 하더라도 압력과 혼합비

는 두 연소기를 비슷하게 설정하고 질유량만 

다르게 하므로 본 연구에서는 연소기의 개수는 

단일 연소기를 기본으로 설정하고 필요에 따

Fig. 1 Schematic of Staged Combustion Cycle

Fig. 2 Staged Combustion Cycle Analysis 

Program Flow Chart

라 터빈으로 유입되는 가스의 질유량만 고려하

다. 터보펌 는 연료펌 와 산화제펌 가 각각

의 터빈과 같은 회 수(RPM)로 회 하는 단일

시스템을 고려하 으며, 산화제펌 는 2단으로 

구성하여 낮은 출구압력의 산화제는 주연소실로 

직  유입되도록 하고 높은 출구압력의 산화제

는 연소기로 유입되도록 구성하 다. 배 시스

템은 이 , 오리피스, 메인밸 의 압력손실을 

연소실 압력 비 일정한 비율로 고려하 으며 

재생냉각 시스템은 일정한 압력 손실값만 부여

하 다. 연소에 사용되지 않는 잔여 추진제

(residual propellant)는 고려하지 않았다. 체

인 엔진 사이클의 구성은 Fig. 1에 나타내었다.

2.2 시스템 해석  

  로켓엔진의 기본 인 설계조건은 특정 고도에

서의 요구추력을 만족시키도록 하는 것이다. 식

(1)과 같이 요구추력 를 추진제의 소모량으

로 나  비추력과 식(2)와 같이 추력을 엔진 

량으로 나  추력 량비는 엔진의 주요 성능 지

표이다. 시스템 해석은 입력 변수에 해서 이 

두 가지 성능지표를 산출하는데 목 이 있다[2].

  


(1)




(2) 
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TIT
(K)


(kJ

/kgK)



(kJ

/kgK)


LOX/
RP-1

Fuel- 
rich[1]

900 2.6788 1.1012 244.87 0.3235

1000 2.7232 1.1182 277.24 0.3865

1100 2.7541 1.1340 314.24 0.4499

1200 2.7717 1.1480 344.39 0.5161

LOX/
RP-1

Oxi-
rich[3]

689 1.0626 1.325 260.63 55

922 1.1000 1.31 260.63 45

931 1.1236 1.302 260.63 40

1444 1.2298 1.270 261.45 25

LOX/
LH2

Fuel-
rich[1]

700 9.0009 1.3840 2496.2 0.6622

800 8.6241 1.3750 2350.9 0.7729

900 8.2137 1.3660 2201.3 0.8836

1000 7.8874 1.3570 2073.9 0.9900

1100 7.6363 1.3474 1969.0 1.0960

1200 7.3892 1.3380 1866.8 1.2082

1300 7.1759 1.3286 1773.2 1.3280

LOX/
LH2

Oxi-
rich[4]

500 0.9969 1.3564 267.56 194.03

700 1.0893 1.3329 271.64 148.47

900 1.1583 1.3156 274.90 117.09

1100 1.2130 1.3008 278.08 94.21

1300 1.2611 1.2871 281.72 77.78

Table 1. Pre-burner Gas Properties

  액체로켓엔진 시스템은 한 두 가지의 작동유

체로 부품들이 서로 연계되어 상호작용을 이루

기 때문에 유량, 압력, 에 지 균형을 이루어야 

한다. 수치 으로 각 균형을 이루기 해서 Fig. 

2와 같은 과정으로 계산이 진행된다. 

  시스템 체 해석시 필요한 입력변수는 액체

로켓엔진의 추진제 종류, OF비( ), 요구추력

(), 설계 기압력(), 노즐확장비(), 노즐개

수(), 터빈입구온도(), 터보펌 -터빈 회

수( ), 주연소실 압력(), 연소기 압력()

이다. 

  터빈입구온도는 터빈 블 이드의 재질에 따라 

결정이 되고, 이 온도로 연소기 가스 온도가 

맞추어진다. 연소기 가스 온도에 따라 연소

기 산화제 연료의 비(), 비열비(), 몰질량

(), 정압비열()이 결정된다. Table 1 에 터

빈입구온도에 따른 각각의 연소 가스 물성치를 

나타내었다. 

  체 산화제 연료 비 와 연소기 산화제 

연료 비 로부터 주연소실의 산화제 연료 비 

를 구할 수 있다. 체 추진제 유량  

연소기를 거쳐가는 추진제 유량의 비를 라고 

정의하 다.

 


(3)

  연소기를 거치지 않고 주연소실로 직  가

는 산화제의 질유량 는 체 산화제 유량에

서 연소기의 산화제 유량을 뺀 값이므로 식(4)

와 같이 표 된다. 연료과잉의 액체산소(LOx), 

액체수소(LH2) 연소기의 경우 당량비

(stoichiometric ratio)가 7.94이므로, 연소기에

서 연소가 진행되고 남은 연료의 유량 는 

식(5)로 구할 수 있다. 

 



       (4)

   

 
      (5)

  주연소실의 물성치는 NASA의 추진제 화학평

형 로그램인 CEA2(Chemical Equilibrium 

with Applications 2)를 작동 역에 해 미리 

연산을 수행하여 결과 데이터를 Fig. 3과 같이 

만들고 선형보간법으로 물성치 값을 도출하 다. 

               (6)

Fig. 3 Temperature data of the Main Chamber
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  연소실의 물성치를 이용하여 특성속도 와 

추력계수 를 식(7), (8)을 이용하여 구할 수 있

다[5]. 







 





(7)

 




 





 



 




 


 





  

      (8)

  은 노즐확장비이며 는 식(9)을 이용하여 반

복계산을 통해 구할 수 있다. 




 

 
 


 






 

 




 



     (9)

  특성속도 와 추력계수 를 통해 비추력 

를 식(10)와 같이 구할 수 있으며 추력 

와 비추력의 계인 식(1)을 이용하여 체 추진

제 질유량인 을 구할 수 있다. 

 


(10)

  터보펌 의 출구압력은 연소기와 주연소실

의 압력에서 이 나 밸  등 배  시스템의 

손실압력을 합한 값으로 정하 다. 배  시스템

의 손실압력은 기압이나 가속상태 등의 운용 

조건에 따라서 달라진다. 본 연구에서는 주연소

실 압력이나 연소기 압력의 일정 비율, 혹은 

경험 인 값을 갖는다고 가정하 다. 

  터보펌 의 입구압력은 식(11)과 같이 일반

으로 장탱크의 압력에서 동압과 손실압력을 

뺀 값을 사용한다. 손실압력 는 로켓의 가

속과 탱크 공 라인의 길이에 따라 다르지만 약 

0.35~0.5기압 정도를 차지하는 것으로 알려져 있

다[2]. 엔진에 따라서는 압펌 를 장착하여 고

압펌 의 입구 압력을 높여주기도 한다.

    (11)

  

 (12)

  

  펌 의 성능은 체 효율과 동력으로 나타내

며 펌 의 효율 는 통계 인 데이터를 바탕으

로 회 수와 유체의 도, 질유량, 상승압력의 

함수로 구할 수 있다. 이는 식(14)와 같이 유량 

와 상승압력 로 표 되는 fluid power와 

펌 에 공 해야 하는 brake power(shaft 

power)의 비이므로 이를 통해 펌 의 brake 

power, 즉 펌 의 요구 동력 을 구할 수 있다

[1].

  
 

         (13)

 


     (14)

  에 지 균형 조건에 의해 터빈에서 생성해야 

할 동력 는 펌 의 요구 동력 와 같아야 한

다. 터빈의 효율 역시 통계 인 방법을 이용하여 

구하며 식(15)로부터 터빈에서 필요한 질유량 

를 구할 수 있다. 터빈 작동 유체의 물성은 

Table 1에서의 연소기 물성치를 사용하 다. 

Pr은 터빈 입구와 출구의 압력비이며 손실압력

을 고려한 연소기와 주연소실 인젝터 압력의 

비와 같다. 효율  역시 펌 와 마찬가지로 통

계 인 데이터를 바탕으로 등엔트로피 속도비

(isentropic velocity ratio)의 함수로 구할 수 있

다. 등엔트로피 속도비는 터빈 로터의 pitch 속

도 와 등엔트로피 팽창 가정 분출속도

(spouting velocity) 와의 비이다[1,2]. 

     






Pr

 


  




(15)

   (16)

  터빈에서 필요한 연소기의 질유량과 기에 
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임의로 지정한 로부터 구한 연소기 질유량

을 비교하여, 반복법을 통해 최종 인 질유량 균

형 조건을 만족시킬 수 있게 된다.

3. 해석 실행 결과  고찰

3.1 로그램 실행 결과

  시스템 해석 수행을 해 실제 운용 경력이 

있는 단계식 연소 사이클 엔진들과 비교하 다. 

RP-1과 액체산소를 추진제로 사용하는 러시아 

엔진 RD-170과 미국 우주왕복선 주엔진(SSME)

으로 사용되었던 액체산소, 액체수소 엔진인 

RS-25에 한 해석을 수행하 다. 

  RD-170은 산화제 펌 , 연료펌 , 터빈이 동일

한 RPM으로 회 하는 1축 시스템으로 구성되어 

있으며 2개의 산화제 과잉 연소기를 사용한다. 

로그램의 입력값을 RD-170의 실제 값들과 시

스템 사양을 고려하여 설정하고 실행한 결과 

Table 2와 같은 결과를 얻었다. 실행 결과 주연

소실의 질유량과 련된 비추력과 체 유량, 

연소기 산화제 연료 비는 1% 미만의 정확한 값

을 보 지만, 터보펌   터빈의 동력은 크게 

실제보다 7.29% 정도 작게 측이 되었다. 

  RS-25의 경우에도 Table 3에서와 같이 체 

유량 부분에서는 오차가 크지 않지만 연소기

의 질유량이 21.4% 정도 크게 측이 되었으며 

터보펌   터빈의 동력도 다소 크게 측이 

되었다. 터빈의 동력이 차이가 나기 때문에 터빈

을 구동하는 연소기의 질유량 역시 크게 차이

를 보인 것으로 단되며, 펌   터빈의 효율

을 구하는 방식이 통계 인 데이터를 바탕으로 

구하기 때문에 실제 최 의 효율을 낼 수 있는 

것보다 작게 측을 하는 경향이 있는 것으로 

단된다. 실제로 SSME의 경우에는 연료에 3단 

펌 를 사용하며 연료측 터빈과 산화제측 터빈

이 각각 다른 RPM과 온도로 작동한다. 이는 여

러 가지 제약 조건들을 반 하여 터보 펌   

터빈에 한 많은 경험과 최 화 과정에 한 

결과라고 볼 수 있다. 

RD-170
Input Variables

Thrust 7,256 kN
Oxidizer LOx

Fuel RP-1
Preburner Oxi-rich
 24.5 MPa

 53.5 MPa

 38.87

 2.63
Result Reference Difference

 310.7 sec 309 sec 0.55 %
 2380.5 kg/s 2393 kg/s 0.54 %

 1684.8 kg/s 1672.0 kg/s 0.77 %

 175.5 MW 189.3 MW 7.29 %

Table 2. RD-170 Engine Results[2]

RS-25 (SSME)
Input Variables

Thrust 2,188 kN
Oxidizer LOx

Fuel LH2
Preburner Fuel-rich
 19.795 MPa

 33.095 MPa

 69

 6.03
Result Reference Difference

 449.2 sec 452.0 sec 0.62 %
 497.6 kg/s 493.4 kg/s 0.85 %

 119.5 kg/s 98.4 kg/s 21.4 %

 17.36 MW 17.06 MW 1.76 %

Table 3. RS-25 Engine Results[6]

3.2 고찰  로그램 개선 방향

  엔진 시스템의 무게는 각 부품의 무게를 합산

하여 구해야 하지만 각 부품의 무게 산출에 

한 정보가 불충분한 상태이다. 기존 연구에 의하

면 일부 사이클의 경우 연소실 압력  추력, 노

즐확장비에 따라서 추세선을 바탕으로 략 인 

엔진의 무게를 산출할 수 있다. 하지만 단계식 

연소 사이클의 경우 연소기나 터보펌 , 배  

시스템은 압력에 해 무게가 민감하게 반응하

는 요소이다. 따라서 각 부품의 재질  압력과 
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질유량에 한 무게 산출이 되어야 엔진의 표

인 성능지표인 추력 량비  를 구할 수 

있으며 비설계 단계에서의 활용이 가능하다.

  한편 연소기의 물성치도 자료가 많지 않아 

다양한 추진제 조합에 한 고려를 할 수 없으

며, 이를 해 다양한 압력과 추진제 조성비 

에 한 수치  해석이나 연소 실험이 필요

하다고 단된다. 

  로그램 실행 결과 차이를 많이 보이는 터보

펌   터빈의 경우, 유량과 압력에 따라 다단

을 사용하는 경우도 있고 형태도 달라질 수 있

다. 따라서 다양한 경우에 해 해석할 수 있는 

수치  모델이 필요하며 주어진 조건에 해서 

최 의 효율을 낼 수 있는 설계 인자를 도출해

내는 과정이 필요하다. 

4. 결    론

  단계식 연소 사이클 액체로켓엔진의 성능 해

석을 수행하 다. 성능 해석 로그램은 유량, 

압력, 에 지 균형 조건을 만족시키도록 구성하

으며 SSME와 RD-170과 해석 결과를 비교하

다. 펌 와 터빈의 효율을 제외하면 비설계 단

계에서 사용할 수 있는 수 의 정확도를 나타내

었다.

  향후 다단 펌   터빈에 한 해석의 정확

도를 높이고 다양한 형태에 해 용할 수 있

도록 하며, 배 망의 압력 손실, 부품별 무게 추

정이 이루어진다면 원하는 요구조건에서의 최

화된 단계식 연소 사이클 설계 인자를 얻을 수 

있을 것으로 기 된다. 
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