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초록: 가스발생기 사이클 액체로켓엔진에서 추진제의 공급압력 변화에 대한 성능 즉 연소압 터빈 파, ,

워 엔진 혼합비 가스발생기 연소가스의 온도 변화를 제시하였다 로켓엔진의 주요 개 시스템 레벨, , . 13

변수를 이용하여 엔진 성능을 수치적으로 계산한다 산화제 공급압이 증가하면 연소압과 터빈 파워는.

증가하며 연료 공급압이 증가하면 연소압과 터빈 파워가 감소한다 연료 유량 증가에 따라 감소된 가스.

발생기의 혼합비는 연소가스 온도를 감소시키며 터빈 구동매질로서의 연소가스 물성을 저하시킨다 연.

료 유량 증가에 따라 감소된 터빈 파워는 엔진 추력에 직접 영향을 미치는 주연소기의 연소압을 감소

시킨다.

Abstract: In this paper, the changes in performance parameters, e.g., the combustor pressure, turbine power, engine

mixture ratio, temperature of gas generator, and product gas, of a liquid rocket engine employing gas generator cycle with

the variations in propellant-supply pressure have been described. Engine performance is numerically calculated using the

13 major system-level variables of the rocket engine. The combustor pressure and turbine power increase with an increase

in the oxidizer-supply pressure and decrease with an increase in fuel-supply pressure. The lower mixture ratio of gas

generator for increased fuel mass flow rate decreases the gas generator gas temperature and deteriorates the gas material

properties as the turbine working fluid. The turbine power decreases with an increase in fuel-supply pressure; this results

in a decrease in the main-combustor pressure, which is directly proportional to engine thrust.
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 터빈 절대속도의 유입유출각: /

 터빈 상대속도의 유입유출각: /

 유량계수 터빈 정익 속도계수: ,

 비열비:

 효율:

 밀도:

 헤드계수 터빈 동익 속도계수: ,

 유효 손실계수:

첨자

0 정체점:

1 입구 유입부: ,

2 출구 유출부: ,

 헤드:

 터빈:

 특성속도:

 연소기:

 연소기 연료:

 연소기 산화제:

 연료:

 연료펌프:

 가스발생기 연료:

 가스발생기:

 가스발생기 산화제:

 입구:

 출구:

 산화제:

 산화제 펌프:

 터빈 동익: (rotor)

 터빈 정익: (stator)

 접선 방향:

 터빈 배기노즐:

 터보펌프:

서 론1.

발사체용 액체로켓엔진은 작동조건에 따라 탈

설계점에서 운용될 수 있으며 추진제의 공급조건

에 의하여 성능이 변화된다.(1,2) 엔진의 추력이나

혼합비를 능동적으로 제어하지 않더라도 발사체

의 비행에 따른 가속도 변화 추진제 가압 압력,

편차나 추진제 저장 온도편차 또는 외기 온도 차

이에 의해 추진제 공급 압력이 공칭조건과 다를

수 있다 추진제 공급 압력 변화는 유량과 혼합.
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Fig. 1 Schematic of liquid rocket engine

비 변화를 유발하며 연소특성과 연소생성물의 물

성 변화를 초래하여 복합적인 결과로 나타난다 본.

연구에서는 추진제 공급 압력 변화가 액체로켓엔

진의 성능에 미치는 영향을 분석하고자 한다 본.

결과는 로켓엔진의 비행 조건이나 시험조건 변화

에 대한 엔진 시스템의 성능 변화 예측의 기초자

료로 활용될 수 있으며 추진제 공급조건에 대한

오차 허용범위를 산정하는 기준이 될 수 있다.

해석 방법2.

가스발생기 사이클 엔진시스템의 구성은 과Fig. 1

같다 성능모델을 정의하는 변수를 입력한 이후 연.

소압 엔진 또는 연소기 혼합비 가스발생기 혼합, ( ) ,

비 및 터보펌프의 회전수를 결정하면 각 구성품 간

의 압력 유량 파워 균형을 고려해서 이를 줄 수, ,

있는 오리피스 차압을 계산하여 엔진 시스템의 튜

닝 조건을 구한다 오리피스 차압이 결정되어 엔진.

시스템의 하드웨어가 고정된 상태라면 프로그램의

옵션에 따라 이에 해당하는 연소압 혼합비 및 터보,

펌프 회전 수 등 엔진 성능을 구할 수 있다 구성품.

의 성능은 별도의 실험이나 해석 결과를 사용한 모

델을 이용한다 본 연구에서는 엔진의 작동 모드에.

대한 계산을 위해 주요 변수 개를 정의하고 이를13

다음과 같이 오차 형태로 정리하였다.(3)
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Fig. 2 Pump characteristic curve

터빈 출구 전압력⑫

 



터빈 파워⑬

 

이상의 개의 요구조건식을 풀기 위해 다음과13

같이 변수를 정의하였다.

   터보펌프 회전수:

   산화제 유량:

   산화제펌프 토출압:

   연료펌프 토출압:

   연소기 연소압력:

   연소기 연료 유량:

   가스발생기 산화제 유량:

   가스발생기 연소압력:

   가스발생기 연료 유량:

    터빈 단열속도:

   터빈 효율:

    터빈 출구 전온도:

   터빈 출구 정압력:

이상의 변수와 수식 정의에 의해 설계변수 벡

터 X와 오차 벡터 R에 대하여 엔진 작동 모드,

를 계산하는 것은 비선형 연립방정식 식 의 해(1)

를 찾는 것이 된다.
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R X    (1)

식 의 해는 식 와 식 의 뉴턴방법을 이(1) (2) (3)

용하여 구할 수 있다.

R′X      R X   (2)

        (3)

연소기 연소가스의 물성치를 CEA
(4)를 이용하

여 구할 수 있다 일반적인 펌프의 특성.
(5)을 Fig.

에 도시하였다 회전수 변화에 대한 헤드 상승2 .

특성을 나타내며 동일한 유동특성을 가지는 시스

템에 대한 유량과 헤드의 변화 궤적을 점선으로

표시하였다 터빈과 펌프의 효율 모델은 상사시.

험 결과를 이용하여 개발되었다 가스발생기의.

혼합비 변화에 의한 가스물성과 온도 변화는 혼

합비의 함수로 평가하며 기존의 측정결과(6)를 이

용하였다 은 기준 조건 참조 에. Fig. 3 (Table 2 )

대한 물성의 상대적인 변화를 나타낸다.

은 터보펌프와 가스발생기의 폐회로 실Table 1

험결과(7)와 해석결과의 비교를 나타낸다 폐회로.

장치는 연소기의 연소압 조건을 모사한 것으로

실제 엔진과 유사한 유량특성을 가진다 실험결.

과는 정상상태 도달 이후 초 동안의 값을 평균20

한 것이다 해석 조건은 실험결과와 터보펌프 회.

전수와 유량조건을 동일하게 준 것으로 이때의

펌프 헤드 터빈구동에 필요한 터빈유량 터빈입, ,

구압 및 터빈입구온도를 비교하여 해석 방법의

정확성을 평가할 수 있다 주요 비교 인자에 대.

하여 이하의 오차를 가지는 것을 확인하므로1%

써 해석방법의 검증을 마쳤다.

test
(7)

analysis difference

TP, rpm

oxidizer  , kg/s

fuel  , kg/s

oxidizer  , bar

fuel , bar

turbine  , kg/s

turbine p, bar

TIT, K

19289

63.58

28.54

83.55

140.49

4.202

49.01

908.57

19289

63.58

28.54

83.6

139.9

4.196

49.51

909.53

-

-

-

0.1%

-0.4%

-0.1%

1.0%

0.1%

Table 1 Validation of analysis code

엔진 시스템의 성능 변화3.

연소기나 가스발생기의 경우 추진제 유량이 증

가함에 따라 연소압 증가요인이 발생한다 그러.

나 추진제의 혼합비 변화에 의한 연소압 증가감/

소 요인이 추가적으로 작용하므로 유량증가 요인

이 산화제인지 연료인지에 따라 최종적인 연소압

변화가 결정된다 특히 가스발생기의 출력은 엔.

진 성능에 매우 중요한 영향을 미치는데 이는 가

스발생기의 연소압과 유량이 터빈 출력을 결정하

며 터빈 출력은 다시 추진제 공급을 결정하기 때

문이다.

는 기준 조건을 나타낸다 산화제와 연료Table 2 .

의 공급 압력이 변화될 때 엔진의 성능 변화를

살펴보자 는 산화제 공급 압력 변화에 의. Fig. 4

한 엔진의 주요 인자 변화 추세를 나타낸다 연.

소기의 연소압 엔진의 혼합비 터빈 구동가스의, ,

온도 및 터빈 파워가 산화제 공급압 증가에 따라

모두 증가한다 산화제 공급압력이 증가하면 산.

화제 펌프의 출구압이 증가하며 결과적으로 가스

발생기의 산화제 공급이 증가한다 이에 따라 가.

스발생기의 산화제 유량이 증가하는데 가스발생

기의 정격 혼합비는 극도의 연료 농후 조건이므

로 산화제 유량증가에 의하여 혼합비는 이상혼합

비 방향으로 이동하게 되며 연소가스의 온도증가

및 유량증가로 이어진다 또한 혼합비 증가에 의.

하여 연소가스의 물성이 터빈파워 증가에 도움이

되는 방향으로 변경된다 는 이러한 경향성. Fig. 4

과 일치하는 것이다 는 펌프 출구압력과. Fig. 5

유량 변화를 도시한다 터빈파워 증가에 의하여.

펌프 회전수가 증가하므로 산화제와 연료 모두

펌프 출구압력과 유량이 증가하는 결과를 보인
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parameter value

Vacuum thrust, tf

Chamber pressure, bar

CC mixture ratio

GG mixture ratio

RPM

LOx inlet pressure, bar

Fuel inlet pressure, bar

30

60

2.5

0.32

20000

4.75

2.8

Table 2 Reference conditions

LOx pump inlet pressure change (%)

v
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a
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n

(%
)
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Tgg
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Fig. 4 Effect of LOx pump inlet pressure change
to engine performance

다 산화제는 펌프 회전수 증가 외에 공급압력.

자체가 증가된 조건이므로 연료에 비하여 더 큰

변화를 나타낸다.

연료의 공급압력 증가는 앞서의 경우와는 다른

결과를 나타낸다 연료 공급압력 증가에 의한 엔.

진 성능변화와 펌프의 특성 변화를 각각 과Fig. 6

에 도시하였다 와는 달리 산화제와Fig. 7 . Fig. 5

연료에 대한 펌프 출구압력과 유량이 반대 경향

을 보인다 공급압력이 증가된 연료는 펌프 출구.

압이 증가하지만 공급압력이 일정한 산화제의 경

우 터빈 파워 감소에 따라 펌프 출구압력이 감소

한다 출구압 감소는 유량감소로 이어진다 또한. .

터빈 파워 감소가 관찰된다 연료 펌프의 출구압.

증가에 따라 가스발생기로 공급되는 추진제의 혼

합비가 더욱 연료 농후조건으로 이동하며 이는

연소가스의 온도감소와 연소가스의 물성 저하를

가져온다 저혼합비의 연소가스는 터빈의 구동가.

스로서의 특성이 나쁘다 따라서 연료의 공급압.

력 증가에 의하여 터빈의 구동가스 유량은 증가

LOx pump inlet pressure change (%)
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Fig. 5 Effect of LOx pump inlet pressure change
to pump characteristics
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Fig. 6 Effect of fuel pump inlet pressure change
to engine performance
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Fig. 7 Effect of fuel pump inlet pressure change
to pump characteristics

하지만 구동가스의 유량 온도 및 물성이 종합적으,

로 반영된 터빈 파워는 감소하게 된다 즉 연료 유.

량 증가 요인과 터빈 구동가스의 온도 감소 및 물

성 저하가 반대작용을 하므로 엔진 시스템의 혼합

비와 연소기 연소압은 거의 변화가 나타나지 않는



448

다 연소기의 연소압은 엔진의 추력과 거의 동일하.

기 때문에 연료 공급 압력 변화가 엔진 시스템의

추력과 혼합비에 미치는 영향은 매우 작을 것으로

보인다 반면에 앞서 보인 산화제 공급압력이 변화.

되는 경우는 유량 연소가스 온도 및 물성 변화가,

동일한 방향으로 작용하기 때문에 엔진 시스템에

미치는 영향이 증폭되어 나타난다 이러한 경향성은.

이전의 연구에서 다룬 액체로켓엔진의 성능 민감도

분석과(8) 일치한다.

결 론4.

가스발생기 사이클 로켓엔진에서 추진제 공급

압력에 대한 엔진 시스템의 성능변화를 고찰하였

다 실험결과와 비교하여 본 해석 방법으로 구한.

주요 변수는 이하의 차이를 가지는 것을 알1%

수 있다 산화제 공급압력이 증가할 경우 터빈동.

력 증가로 인하여 연료 유량과 산화제 유량이 모

두 증가하며 엔진의 연소압과 혼합비가 증가한

다 반면에 연료의 공급압력이 증가할 경우 연료.

유량은 증가하지만 저혼합비 가스의 특성으로 터

빈의 동력이 감소하며 이로 인하여 산화제 유량

은 감소하고 엔진의 연소압과 혼합비가 감소한

다 연료 공급압 변화는 엔진 성능에 미치는 영.

향력이 상대적으로 작으며 이는 연료유량 증가가

혼합비 감소와 반대 영향을 가지는 것에 기인한

다 엔진의 연소압은 터빈 동력 증감에 영향을.

받으며 이는 산화제연료의 유량과 혼합비에 모/

두 영향을 받으므로 이를 함께 고려한 해석을 통

하여 엔진의 성능변화를 예측할 수 있다.
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