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1. 서    론

  본 액체로켓 엔진은 고온, 고압의 극한 조건에서 작

동하며 사고 시 고가의 시험설비나 발사대 손상을 초

래할 수 있다. 또한 액체엔진 자체도 매우 고가이므로 

비상상황에 대한 즉각적인 대처로 피해를 최소화할 필

요가 있다[1]. 로켓엔진에 대한 비상엔진중단 상황으

로 KSR-III 고장 분석에서 엔진점화 실패, 추진제 공

급이상, 센서 오작동, 주밸브 오작동 4가지 요인을 제

안한 바 있다. 추진제 공급이상은 이물질로 인한 공급

라인 막힘과 추진탱크 가압시스템 오작동 2개 요인으

로 세분될 수 있음을 보고하였다[2]. 액체로켓엔진에

서 통상 관측하는 물리량은 시동, 정상 작동, 종료 구

간에 대하여 각기 다르며 정상 작동 구간에서 터빈 입

구에서 작동유체의 온도, 연소기 압력, 펌프 회전수, 

펌프 입구압력 등[3]이다. 따라서 상기 측정 변수의 

변화에 대한 조합으로 문제발생의 원인을 유추할 수 

있어야 하며 주요 배관에서의 막힘 현상이 측정변수에 

어떤 영향을 미치는지를 예측하여 데이터베이스화함으

로써 고장원인을 추정할 수 있다.

  본 연구에서는 한국형발사체[4] 1/2단에 사용될 추

력 75톤급 액체로켓엔진[5]의 추진제 공급 이상에 대

한 예측으로서 주배관에 대한 막힘 현상 발생을 모사

하고 각 경우에 대하여 엔진의 주요 성능 변화를 고찰

하였다. 해석에는 로켓엔진의 모드 해석 프로그램[6]

을 사용하였으며 추력 30톤급 엔진용 터보펌프-가스

발생기의 폐회로 연계시험 결과와 비교하여 정확성을 

검증한 바 있다[7].

2. 해석 방법

  가스발생기 사이클 엔진시스템은 연소기, 가스발생

기, 터보펌프, 밸브 및 배관으로 구성된다. Fig. 1은 

해석프로그램의 실행화면으로서 엔진 시스템의 구성을 

나타낸다. 그림상에 막힘 현상이 발생하는 2개 위치를 

CCO, CCF로 표시하였다. 엔진의 작동모드는 각 구성

품 간의 압력, 유량, 파워 균형에 의해 결정된다. 구성

품의 성능은 별도의 실험이나 해석 결과를 사용한 모

델을 이용한다. 본 연구에서는 엔진의 작동 모드에 대

한 계산을 위해 ①산화제펌프 압력, ②연료펌프 압력, 
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Fig. 1 GUI of analysis program

③연소기 산화제 공급라인 압력, ④연소기 연료 공급

라인 압력, ⑤연소기 유량, ⑥가스발생기 산화제 공급

라인 압력, ⑦가스발생기 연료 공급라인 압력, ⑧가스

발생기 유량, ⑨터빈의 단열속도, ⑩단열속도와 압력비 

관계, ⑪터빈의 효율, ⑫터빈 출구 전압력, ⑬터빈파워

에 대하여 다음과 같이 13개의 방정식을 구성[6,7]하

였다. 
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Fig. 2 Algorithm for mode analysis
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이상의 변수와 수식 정의에 의해 설계변수 벡터 X 와 

오차 벡터 R 을 정의하면 로켓엔진 시스템의 성능은 

Eq. (14)의 해를 찾는 문제로 수식화 된다.

R X                       (14)

  Equation (14)의 해는 Eq. (15)와 Eq. (16)의 뉴턴

방법을 이용하여 구할 수 있다. Fig. 2에 수렴된 해를 

구하기 위한 알고리즘을 도시하였다.
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meas-

ured
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

R′ X k     R X k            (15)

                   (16)

  연소기 연소가스의 물성치를 CEA[8]를 이용하여 

구할 수 있다. 펌프의 특성[6,9]을 Fig. 3과 Fig. 4에 

도시하였다. 터빈과 펌프의 효율 모델은 상사시험 결

과를 이용하여 개발되었다. 회전수 변화에 대한 헤드 

상승 특성을 나타내며 동일한 유동특성을 가지는 시스

템에 대한 유량과 헤드의 변화 궤적을 점선으로 표시

하였다. 동일한 회전수 변화율에 대하여 산화제 펌프

의 헤드 변화가 좀 더 가파름을 알 수 있다. 그림상에 

삼각형 도형으로 표시한 위치는 본 연구에서 고찰한 

배관 막힘 현상에 의하여 펌프의 작동 조건이 변경되

는 것을 나타낸다. 설계점에서 이동되는 위치는 각 조

건별로 상대비교를 통해서 이해를 돕기 위한 것으로 

조건별 특성은 다음 절에서 고찰되어 있다.

  가스발생기의 혼합비 변화에 의한 가스물성과 온도 

변화는 혼합비의 함수로 평가하며 기존의 측정결과

[10]를 이용하였다. 혼합비가 커질수록 연소가스의 온

도가 상승하며 터빈 작동 유체로서의 특성이 향상되는 

경향을 가진다[7]. 

  본 연구의 해석 방법은 터보펌프와 가스발생기의 폐

회로 실험결과[11]와 비교하여 정확성을 검증하였다. 

Table 1에 해석 방법의 정확성를 정리하였다. 폐회로 

장치는 연소기의 연소압 조건을 모사한 것으로 실제 

엔진과 유사한 유량특성을 가진다. 실험 장치는 추력 

30톤급에 해당하는 로켓엔진 구성품이며 펌프 헤드, 

터빈구동에 필요한 터빈유량, 터빈 입구압력 및 터빈 

flow rate

he
ad R
PM

dynamically similiar
condition

design condition

CCF

CCO

Fig. 3 LOx pump characteristic curve

flow rate

he
ad R
PM

design condition

dynamically similiar
condition

CCOCCF

Fig. 4 fuel pump characteristic curve

입구온도에 대하여 측정결과 대비 1% 이하의 오차를 

가지는 것을 확인한 바 있다[7]. 

3. 결과 및 고찰

본 연구에서 적용대상으로 삼은 엔진은 한국형발사체

의 1단 엔진으로 진공추력 76톤이며 참고문헌[5]에 

제시된 성능 규격으로부터 유량을 계산할 수 있다. 엔

진의 연소압은 60 bar이며 산화제 유량은 175.5 

kg/s, 연료 유량은 79.4 kg/s이다. 연소기 산화제 

(CCO) 라인에 막힘이 발생할 경우 엔진 성능의 변화

를 Fig. 5에 도시하였다. 계산은 막힘 위치에서 오리피

스의 유량계수 가 10% 증가된 조건을 적용하였으며 

그림의 결과는 배관별로 유로 단면적 감소율로 환산하

여 성능 변화율을 나타낸다. 이에 의한 라인별 차압 



유로 단면 부분 폐쇄가 액체로켓엔진 성능 변화에 미치는 영향 71

Fig. 5 Performance changes with respect to 
decrease of cross section area in CCO 
line (%)

증가는  CCO는 3.5%, CCF는 1.1% 이다. 산화제 라

인의 유체 저항 증가로 인하여 산화제 유량이 감소하

고 산화제 펌프의 헤드는 증가하게 되며 이는 펌프의 

성능곡선 특성에 따른다. 가스발생기로 공급되는 유로

의 면적은 동일하게 유지되므로 산화제 펌프의 헤드 

증가에 따라 가스발생기로의 산화제 유량은 증가하게 

된다. 이의 결과로 가스발생기의 연소압, 온도가 증가

하고 터빈의 회전수도 함께 증가한다. 연료의 유량과 

헤드 증가는 터빈 회전수 증가에 기인한 것이다. 

  Figure 3에 연소기 산화제 유로 막힘에 의한 펌프 

작동점 변화를 CCO로 나타내었다. 그림에 점선으로 

표시한 유체시스템의 동역학적 유사조건에서 벗어난 

위치에 작동하고 있음을 확인할 수 있다. 이는 산화제 

펌프와 연결된 산화제 라인의 배관에 변화가 주어졌기 

때문이다. 연료 라인의 유로 막힘은 CCF로 표시하였

으며 이 조건은 동역학적 유사조건임을 알 수 있다. 

연료 라인이 막힐 경우 산화제 펌프는 수력학적 변화 

없이 회전수만 변경되는 특성변화 경향을 보인다. Fig. 

4에 도시한 연료펌프의 작동점 변화 역시 유사한 특징

을 보인다. 연료 배관 막힘에 의하여 수력학적 특성이 

변경된 추세를 보이며 산화제 배관이 막힐 경우, 수력

학적 특성 변화없이 회전수 변화에 의한 유량-헤드 변

화가 발생함을 알 수 있다. 

  연소기 연료 배관 (CCF) 막힘 조건에 대한 엔진의 

성능 변화를 Fig. 6에 도시하였다. 앞서 고찰한 연소기 

산화제 배관 (CCO) 막힘 조건과 비교하여 반대의 결

과를 주는 것을 알 수 있다. 앞서와는 반대로 가스발

생기로 연료 유량이 미소증가하게 되는데 이는 가스발

Fig. 6 Performance changes with respect to 
decrease of cross section area in CCF 
line (%)

생기 연소가스의 온도를 감소시켜 연소압과 터빈 동력

을 미량 감소시키는 영향을 가진다. 그러나 많은 유량

이 지나가는 연소기 연료 배관이 막힘으로 인하여 엔

진의 총유량이 감소하므로 터빈동력 감소에도 불구하

고 회전수는 미소하게 증가하는 경향을 보인다. 연료 

유량은 산화제 유량의 1/2 이하이므로 연료펌프의 작

동점 변화가 산화제 펌프에 미치는 영향은 제한적이

다. 따라서 Fig. 3, 4의 작동점 변화를 보면 연소기 연

료 배관 막힘에 의한 펌프의 유체역학적 상사조건으로

부터의 이동은 연료펌프에서만 가시적이며 산화제 펌

프의 작동점은 그림의 점선에 가까이 위치한다.

4. 결론

  로켓엔진의 모드 변화에 대한 성능을 수치해석적으

로 구하였다. 터보펌프-가스발생기 연계시험에 대한 

해석을 수행하였고 측정 결과와 비교하여 1% 정확도

의 압력-유량 특성을 예측할 수 있음을 확인하였다. 

로켓엔진의 비상상황에 대한 예로서 연소기에 연결된 

산화제 배관과 연료 배관의 단면적이 감소된 경우에 

대하여 엔진 성능 변화를 고찰하였다. 이는 배관이 막

힌 상황에 대한 예로 이해할 수 있다. 산화제 배관의 

단면적이 축소될 경우, 혼합비 감소, 산화제 펌프의 토

출압 증가 및 가스발생기 연소압이 증가할 것으로 예

상되었다. 연료 배관의 단면적이 축소될 경우, 혼합비 

증가, 연료 유량 감소 및 연료 펌프의 토출압 증가가 

예상되었다.
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