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Abstract

The analysis of specific impulse of the liquid rocket engine employing gas generator

cycle with LOx/kerosene as propellant has been performed. The relative error of

performance of 300 ton level engine is 0.1% for specific impulse and 12% for optimal

combustion pressure comparing with the published data. The difference of the

performance model and the material property models of gas generator product gas are

the presumed major reason of discrepancy. The optimal condition of 30 ton level

engine is combustion pressure of 68 bar and mixture ratio of 2.2 for maximum specific

impulse. This optimal condition can be changed by performance models.

초 록

액체산소/케로신을 사용하는 가스발생기 사이클 액체로켓엔진의 비추력 해석을 수행하

였다. 본 해석 방법으로 재연한 300톤급 엔진의 시스템 성능은 문헌에 보고된 결과와 비교

하여 비추력 0.1%, 최적 연소압 12%의 오차를 보였다. 오차의 주요 원인은 문헌에 공개되

지 않은 서브시스템의 성능모델 차이와 가스발생기 생성물의 물성 모델 차이로 판단된다.

막냉각이 적용되는 30톤급 1단용 엔진의 경우, 연소압 68 bar에서 혼합비 2.2가 최적 비추

력 조건인 것으로 평가되었으며 최적 조건은 주어진 성능 모델에 따라 달라질 수 있다.
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1. 서 론

로켓엔진은 연료와 산화제를 자체 공급할 수

있는 추력 발생장치로 정의할 수 있으며 추진제

공급 방식에 따라 가스발생기 사이클, 스테이지

사이클 등으로 분류된다. 가스발생기 사이클 엔

진은 로켓엔진에 적용되는 가장 흔한 유형으로

구조의 단순성, 낮은 개발비, 높은 신뢰도, 높은
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그림 1. Schematic of Engine System

기술 완성도 및 구성품간의 상호간섭이 작다는

장점을 가진다[1]. 또한 추력과 혼합비 운전 영역

이 광범위하여 적용범위가 넓다.

로켓엔진의 시스템 해석[1-3]은 엔진 시스템의

추력/비추력 성능 및 무게를 평가[1]하는 것을

의미한다. 본 연구는 가스발생기 사이클 엔진에

대한 시스템 해석의 일부로서 비추력 평가를 목

표로 하며 이는 엔진 시스템 개발 단계에 있어

초기 제안 단계, 개념설계, 예비설계 단계에서 수

행되어야 할 업무이다. 이후 상세설계 단계로 진

행되면서 모드해석, 비정상 해석, 위험도 평가 등

해석분야의 일이 필요하게 된다.

Fig. 1은 가스발생기 사이클의 로켓엔진 개념

도[4]를 나타낸다. 본 연구에서 로켓엔진의 비추

력을 평가하고 이의 반복계산을 통해서 최적조건

도출하고자 한다. 이를 위하여 기존의 로켓엔진

의 에너지 밸런스 해석[5], 비추력 평가[6] 방법

이 사용되며 주요 독립변수로서 엔진 냉각수의

최대유속과 연소압을 고려하였다. 냉각수 최대유

속에 의하여 엔진의 가압량과 막냉각 유량이 결

정된다. 냉각조건 관련 변수들의 관계는 기존의

연구에서 제시한 방법[7]이 적용되었다. 이로써

주어진 추력의 엔진에서 비추력 최대화를 위한

연소압과 엔진혼합비의 최적조건을 예시하였다.

2. 해석 방법

비추력은 추력과 추진제 소모량과의 비로 정

의되며 효율적인 추진제 사용의 지표로 사용될

수 있다. 다음 식은 비추력 관계식이다.

 


(1)

위 식에서 는 비추력을 나타내며 , 은

추력과 시간당 추진제 소모량을 나타낸다. 비추

력 계산을 위하여 Fig. 1에 나타낸 주요 부품의

성능을 평가하고 엔진 시스템의 에너지 균형을

해석하는 프로그램 (KARI Energy Balance

program, KEB)[6]이 사용되었다.

본 방법에 의한 비추력 해석결과와 문헌의 결

과를 Fig. 2에 비교하였다. Fig. 3은 연소압 변화

에 대한 연료펌프의 압력상승을 나타낸다. 추진

제는 액체산소/RP-1R이며 냉각수로 사용되는

RP-1R은 RP-1을 정제하여 코킹특성을 개선한 것

으로 개선된 재생냉각 적용범위를 가진다[8]. 본

결과와 참고문헌과의 차이는 가스발생기 연소가

스의 물성차이와 소규모 추력을 발생하는 터빈

배기노즐의 설계차이에 의한 것으로 판단된다.

본 연구의 경우, Jet-A1의 저혼합비 연소물에 대

한 물성[9]을 차용하였다. 문헌의 결과와 비교하
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그림 3. Pump head for bench mark problem

여 TIT = 1033 K의 경우, 최대 비추력 오차는

0.1% 이하이며 최적 연소압 오차는 12%이다. 본

연구의 결과는 연소압 다섯가지 조건의 결과를 3

차곡선으로 근사한 것이며 실제 계산 결과는 그

림 상에 점으로 표시하였다.

연소기의 이론 특성속도는 CEA[10]를 사용하

여 구하며 연소효율은 연소압의 함수로 정의된

다. 고온/고압 환경에서 작동되는 연소기 내의

추진제 연소는 평형상태로 가정한다. 연소기의

효율은 연소효율과 노즐효율로 분리하여 평가되

며 전체적인 효율은 두 효율의 곱으로 평가된다.

노즐 효율은 노즐확대비의 함수로 평가한다.

연소기 형상은 일반적인 최적 축소각, 확대각,

출구각으로 결정하였다. 시스템 해석에서 연소기

형상은 효율에는 직접적인 연관은 없으며 냉각성

능과 냉각수의 압력강하를 평가하기 위한 입력

데이터로 사용되어 연료펌프의 압력상승을 결정

한다.

산화제 펌프의 가압량은 연소압과 선형비례하

는 반면 연료펌프 가압은 포물선 형태의 급격한

증가를 보인다. 이는 연소실의 열특성과 냉각특

성이 각각 연소압과 냉각수 유속에 선형비례하며

압력강하는 냉각수 유속의 제곱과 비례하기 때문

이다. 이로써 다음과 같은 차압모델을 생각할 수

있다. 최소 재생냉각 차압은 혼합비와 연소압에

의하여 결정되며 별도의 연구에서 개발된 재생냉

각 프로그램[7]으로 예측하였다.

   (2)

   (3)

  max   (4)

    max  
max 

max  (5)

식 (5)에서 
max는 냉각수 접촉 벽의 최대 허

용온도이며 
max는 연소실 벽의 최대 허용온도

이다. 전자는 냉각수인 연료의 냉각특성이며

RP-1R의 경우, 700 K[8]이고 후자는 연소실 소재

의 특성이다. 지르코늄동의 
max=800 K가 적용

가능하다.[8] Jet-A1의 경우, RP-1R보다 낮은 코

킹온도가 적용되어야 한다.[10]

펌프의 효율은 비속도 로부터 구한다. 비

슷한 정도의 밀도를 가지는 연료/산화제를 사용

하는 액체로켓에 적용되는 터보펌프는 하나의 축

에 터빈과 산화제/연료펌프가 연결된 형태가 구

조의 단순성으로 인하여 선호되는 방식이다. 이

경우, 산화제 펌프의 회전속도가 결정되면 연료

펌프의 비속도가 아래의 식에 의하여 결정된다.

 
× 



× 


(6)

상기 식에 의하여 산화제의 비속도와 효율이

동일하게 유지되더라도 펌프의 회전수가 동일하

게 유지되고 연료의 유량과 헤드에 따라 연료 펌

프의 비속도와 효율이 다르게 평가될 수 있다.

위 식에서 는 펌프의 회전수,  는 유량, 는

중력가속도, 는 펌프의 헤드, 는 펌프의

단수를 나타낸다. 본 연구에서는 터빈과 펌프 모

두 1단형만을 고려하였다.

3. 결과 및 고찰

낮은 온도의 코킹 특성을 가지는 연료를 사용

하여 재생냉각 시스템을 개발할 경우 연소압 증

가에 따라 냉각을 위한 차압이 급격하게 증가하

며 이러한 사유로 인하여 적절한 효율을 가지는

엔진의 작동범위는 매우 제한적이다[8]. 본 연구
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그림 4. Optimal specific impulse condition (vs. O/F)

에서는 이러한 낮은 코킹 온도를 가지는 연료를

대상으로 막냉각과 재생냉각이 적용된 엔진 시스

템의 비추력 최적 조건을 제시하고자 한다. 비추

력 평가에 있어 연소압과 혼합비는 가장 큰 영향

을 미친다. 추력은 엔진 사이즈를 결정하며 관련

하여 전체유량 대비 막냉각량 산출과 냉각유로

길이에 따른 펌프의 가압요구량에 영향을 미친

다. 재생냉각 유체의 최대 유속이 주어진 경우에

대하여 필요한 막냉각 유량을 산출하고 이로써

연소기의 평균 혼합비를 평가한다. 본 연구에서

사용한 Jet-A1의 코킹 온도는 관련 실험 결과[10]

를 참고하여 570 K로 가정하였으며 터빈 입구온

도는 900 K이다.

Figure 4는 진공 추력이 30톤인 엔진 시스템의

비추력 변화를 예시한다. 연소기 확대비는 출구

압 0.4 bar을 줄 수 있는 값이 계산되어 적용된

다. 위의 조건에서 비추력 최적 조건은 연소압

68 bar, 혼합비 2.2 및 확대비 19이다. 그림4의

위부분에 회색음영으로 표시한 부분은 높은 혼합

비 조건을 나타내며 막냉각량을 감소시키고 필요

한 냉각을 재생냉각에 의존하는 영역을 나타낸

다. 아래부분의 음영은 재생냉각 부담을 감소시

키기 위하여 막냉각량을 증가시킨 영역이다. 전

자의 경우, 급격한 가압량 증가에 따라 엔진 전

체의 효율이 감소하며 후자의 경우, 저혼합비 조

건에 따라 연소기 효율 감소로 인하여 엔진 효율

감소가 예상되는 조건이다. 따라서 최적 조건은

상기 극단적인 조건의 중간 조건에서 형성된다.

비추력 최적조건은 최적점 부근의 넓은 영역에서

완만한 변화를 보인다. 따라서 개발여건에 따라

펌프 가압부담을 최소화하거나 연소기의 재생냉

각 차압을 크게 설정하는 등의 선택이 가능하다.

상기 최적 조건은 기존의 경험적인 설계[12]와

비교하여 연소압은 높으며 혼합비는 유사한 수준

이다. 실제 설계는 제작성과 비용 등을 감안하며

마진을 포함하게 되므로 비추력 최적 조건과 설

계점과는 차이가 있을 수 있다. 결과로 구해진

비추력 역시 기존의 설계에 비하여 높으며 이는

최적 확대비 적용이 큰 영향을 미친 것으로 판단

된다.

로켓엔진의 주요 성능 인자중 하나인 무게는

정확한 평가를 위하여 축적된 데이터가 필요하며

이는 지속적으로 해결해야 할 과제이다. 궁극적

인 엔진 시스템 최적설계는 비추력성능, 엔진무

게 및 개발/운용비용을 연계하여 이루어져하는

매우 어려운 문제로 향후 이에 대한 모델개발과

검증이 필요하다.

4. 결 론

가스발생기 사이클 로켓엔진의 시스템 해석을

위한 프로그램을 개발하였다. 프로그램은 엔진의

에너지 밸런스 해석, 연소기/터보펌프의 효율 모

델, 엔진의 차압모델, 재생냉각/막냉각 모델, 가

스발생기 모델로 구성된다. 본 해석 방법으로 재

연한 300톤급 엔진의 시스템 성능은 문헌에 보고

된 결과와 비교하여 비추력 0.1% 최적 연소압

12%의 오차를 보였다. 30톤 수준의 1단용 엔진

의 경우, 연소압 68 bar에서 혼합비 2.2 수준이

최적 비추력을 주는 것으로 평가되었다.
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