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Abstract : Staged combustion cycle engines are well known to have high combustion efficiencies and specific 
impulse. In this study, design of mixing head part of combustion chamber for 8tonf class staged combustion 
cycle rocket engine (ES-08) was performed. Structural stability of the mixing head part of the combustion 
chamber is very important design factor because it is loaded by high temperature and high pressure of fuel 
and oxidizer as well as by thrust load simultaneously. Uniformity of flow distributions of the propellants to 
the injectors is also important factor. First, a basic configuration for the ES-08 mixing head part was 
designed on the basis of the structural design requirements. And then, the structural analyses were performed 
on the basic configuration as well as some of reinforced configurations. As the structural analyses results, the 
most stable configuration was selected for the ES-08 mixing head part. In order to examine the uniformity of 
the flow distributions of the propellants through the manifold of the mixing head, flow analysis was 
performed based on the selected configuration. The results of the flow analysis showed that the fuel and the 
oxidizer were uniformly supplied to the injector.
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1. 서    론

  다단연소사이클 로켓엔진은 높은 효율을 낼 수 있기 

때문에 러시아 등 몇몇 우주 발사체 선진국들을 중심

으로 연구개발이 진행되어 왔다[1, 2]. 국내에서는 한

국항공우주연구원(이하 항우연)을 중심으로 8톤급 다

단연소사이클 로켓엔진 연구가 진행 되고 있으며, 특

히 산화제 과잉 예연소기(Preburner)의 개발이 상당부

분 이루어진 상황이다[3-6]. 항우연은 다단연소엔진 

예연소기 개발에 이어 주연소기 개발에 힘쓰고 있다. 

  연소기 혼합헤드는 분사기를 통해 연소실로 주입되

는 추진제가 적절히 혼합되도록 해주는 주요 부분이

다. 혼합헤드는 연소기 작동 시 발생하는 추력과 연소

실에서의 강력한 연소를 견딜 수 있어야 할 뿐 아니라 

잔류 추진제에 의한 충격이 감소되도록 설계되어야 한

다[7]. 또한 다단연소방식 연소기 혼합헤드에서 산화

제는 예연소기를 통해 고온 고압의 기체 상태로 공급

되기 때문에 구조적으로 안정해야한다[5, 6]. 액체 로

켓엔진용 연소기 혼합헤드의 내부 유동영역은 추진제

인 산화제와 연료를 분사기로 공급하는 각각의 매니폴

드로 이루어져 있으며, 매니폴드는 각 추진제를 분사

기에 균일하게 공급하도록 설계되어야 한다[8, 9]. 분

사기로 공급되는 추진제의 유량분포가 불균일할 경우 

연소기 벽면에 비정상적인 열부하를 가하게 되어 국부
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적 온도상승을 야기할 수 있고, 심한 경우 연소실 벽

면의 물리적 파괴를 가져올 수 도 있다. 또한 불균일

한 추진제의 공급으로 연소 불안정이 발생해 추력 성

능의 손실을 야기 할 수도 있다[10].  

  본 연구에서는 설계 요구 조건을 바탕으로 8톤급 다

단연소 사이클 로켓엔진 주연소기(ES-08) 혼합헤드 

형상을 설계하였으며, 구조해석과 유동해석을 수행하

여 구조적인 안정성과 유동균일성을 검증하였다.

2. 구조설계

2.1 혼합헤드 설계 규격 및 형상설계
  연소기 혼합헤드는 최대작동조건의 압력과 추력하중

에서 구조적으로 안정해야 한다. 또한 혼합헤드 설계

와 제작 시 분사기의 배열, 조립, 분사기로의 추진제 

공급의 편이성, 연소실과 혼합헤드 간의 접합의 간편

화를 이룰 수 있도록 해야 한다. 대표적인 다단연소방

식 로켓엔진 RD-170과 RD-8의 혼합헤드 형상을 바

탕으로 8톤급 다단연소방식 로켓엔진 연소기(ES-08) 

혼합헤드의 기본형상을 Fig. 1 과 같이 설계하였다. 설

계된 ES-08 연소기와 RD-8 연소기 규격을 Table 1.

에 정리하였다. 설계된 혼합헤드는 케로신(kerosene)

을 분사기로 공급하는 연료 매니폴드, 예연소기를 통

해 생성된 고온 고압의 액체산소(LOx)를 분사기로 공

급하는 산화제 매니폴드, 스크류 형태의 스월러를 사

용하여 와류를 형성하는 점화용 분사기와 방사형으로 

배치된 다수의 주분사기, 산화제와 연료의 유동 균일

성 향상을 위한 산화제 스크린과 연료 스크린, 분사기 

페이스 플레이트로 구성되어있다. 

Fig. 1 Schematic Design of Mixing Head Part 
for ES-08 (1/6 Model)

Table 1 Design Requirements of RD-8 and ES-08

ES-08 RD-8
연소압[MPa] 8 7.65
비추력 345.8 342

O/F 2.5 2.4
확장비 110.7 103.7

2.2 연소기 혼합헤드 소재선정
  연소기 혼합헤드의 재료는 강도와 제작성, 작동환경, 

제작비용 등을 고려하여 선정해야한다. 미국, 러시아와 

같은 선진국의 경우 고강도 재료인 Inconel 718, 03Х

12Н10МТРУ 등을 연소기 혼합헤드에 사용하여 구조

적인 안정성을 향상시키는 동시에 무게 또한 최소화되

도록 하였다[11]. 본 연구에서 개발된 ES-08 연소기 

혼합헤드는 초기개발모델로 수급이 쉽고 경제성이 우

수한 국내 재료를 사용하여 구조설계를 진행하였다. 

고온의 연소가스와 노출되는 분사기 페이스 플레이트

는 열전도율이 좋은 구리합금을 사용하였으며, 그 외 

파트에는 가공성이 좋고 연성이 우수한 오스테나이트 

계열의 스테인리스 스틸 UNS S31603을 사용하였다. 

3. 구조해석

3.1 기본설계모델 구조해석
  설계된 기본모델의 구조안정성을 검증하기 위해 구

조해석을 수행하였다. 구조해석에 사용된 혼합헤드 유

한요소 모델은 Fig. 2와 같다. 혼합헤드 모델은 연료 

입구부를 제외하고 회전방향으로 반복구조를 가지고 

있기 때문에 대칭성을 고려하여 전체 모델의 1/12 절

단모델을 해석모델로 사용하였다. 구조해석을 위해 사

용된 소재의 기계적 물성은 Table 2 에 나타내었다. 

Fig. 2 FE Model for the Mixing Head Part 
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Table 2 Mechanical Properties of UNS S31603 and 
Copper alloy 

Temp.
(℃)

Density
(kg/m3)

Yield 
strength
(MPa)

Youngs 
modulus
(MPa)

UNS
S31603

20 7.90x103 210.5 209689
400 122.4 175340

Copper 
alloy

20 8.93x103 42.36 116700
400 34.49 94000

압력조건은 최대 예상 작동 압력(MEOP)과 안전계수

(Safety Factor) 1.2를 적용하였다. 경계조건으로 대칭

경계조건을 적용하였으며, 연소기가 결합되는 플랜지

면을 길이방향으로 고정하였다. 모델링에 사용된 요소

는 3차원 4면체요소(4-node linear tretrahedron)이

며 상용 유한 요소 해석(FE Analysis) 프로그램인 

Abaqus v6.12을 이용하여 해석을 수행하였다[12].

(a) Von-Mises Equivalent Stress Distribution

(b) Equivalent Plastic Strain Distribution
Fig. 3 Stress and Strain Results for the 
Mixing Head Part 

  Figure 3은 혼합헤드에 작용하는 Von-Mises 응력

의 분포(a)와 등가 소성 변형률 분포(b)를 나타낸다. 

UNS S31603의 항복강도 122.4 ㎫(@ 400 ℃)와 구

리합금의 항복강도 34.5 ㎫(@ 400 ℃)를 기준으로 매

니폴드 플랜지 면의 모서리 부분과 연료 공급부의 연

료링(Fuel ring) 부위에서 항복이 발생하였다. 매니폴드 

플랜지의 경우 모서리 일부에서 항복이 발생한 것으로 

하부에 연소기가 결합되었을 경우 원주 방향으로의 변

위가 상대적으로 줄어들어 구조적으로 크게 문제가 되

지 않을 것으로 판단된다. 하지만 연료링 모서리와 연

료링-매니폴드 접합부 경우에는 소성변형과 저주기 피

로에 의해 브레이징 접합면이 벌어지는 등 기밀 문제

가 발생할 가능성이 있기 때문에 이 부분에 대한 구조

적인 보강이 필요하다. 

3.2 연료링 구조보강모델 구조해석
  연료링의 구조 보강을 위해 Fig. 4과 같이 ‘ㄷ’자 형

태의 연료링의 두께 t1과  t2에 따라 3개의 구조보강 

모델을 추가 설계하였다. case1은 기본 설계 모델로 

t1과 t2가 각각 4 mm 이며 case2~4는 t1과 t2를 보

강한 모델로 Fig. 4에 정리하였다. 기본 설계 조건에서 

항복이 발생했던 연료링의 구조취약부 여섯 포인트(a, 

b, c, d, e, f)포 선정하여 세 가지의 구조보강 모델에 

따라 구조취약부의 등가 응력 분포와 등가 소성 변형

율 분포가 어떻게 변하는지 알아보고자 하였다. 구조

해석에 사용된 재료의 물성, 온도 및 압력조건, 경계조

건 등 구조해석을 위한 모든 조건은 기본 설계 모델 

해석 조건과 동일한 조건을 적용하여 구조해석을 수행

하였다.

Fig. 4 Structural Reinforced Configurations 
and Six Weak Points



8톤급 다단연소 사이클 로켓엔진 연소기 혼합헤드 설계 37

Fig. 5 Von-Mises Stresses Distributions at the 
Six Points on the Fuel Ring

  Figure 5와 6은 보강된 구조해석 모델의 혼합헤드

에 작용하는 Von-Mises 응력 분포와 등가 소성 변형

율 분포를 나타낸다. 정량적인 분석을 위해 구조취약

부 여섯 포인트(a, b, c, d, e, f)에서 임의로 선택된 

10개 요소(Element)의 Von-Mises 응력과 등가 소성 

변형률의 평균값을 나타냈다. 연료링의 두께가 증가할

수록 항복부위가 감소하는 경향을 보였고, 등가 소성 

변형율 역시 감소하였다. 보강된 모델 case2와 case3

의 경우에는 각각 5개 포인트(a, b, c, e, f), 3개 포인

트(b, e, f)에서 Von-Mises 응력이 UNS S31603의 

항복응력 122.4 ㎫(@ 400 ℃)보다 높게 나타났다. 반

면 case4에서는 유일하게 포인트 e에서 항복이 발생

하였다. 네 개의 case 모두 최대 응력이 발생하는 포

인트는 e로 나타났으며 포인트 b와 포인트 f 순으로 

높은 응력이 발생해 이 부분이 가장 구조적으로 취약

한 것으로 나타났다. case4의 경우 포인트 e에서 항복

강도를 약간 넘는 값을 나타냈으며 포인트 b에서 항복

강도에 근사한 값을 나타냈다. 하지만 이 포인트에서

의 등가 소성 변형율은 각각 0.013%, 0.006%로 소성

변형에 의한 구조적인 영향은 미미할 것으로 판단된

다. 본 연구에서 설계된 혼합헤드는 개발용 모델이기 

때문에 다소 보수적인 설계조건을 적용하였다. 구조해

석결과를 바탕으로 최종적으로 case4(t1: 6 mm, t2: 

5 mm)의 설계 모델을 ES-08 연소기의 혼합헤드모델

로 채택하였다. 

Fig. 6 Equivalent Strain Distributions at the Six 
Points on the Fuel Ring

4. 유동해석

4.1 유동해석 모델 및 조건
  액체 로켓엔진용 주연소기 개발에 있어서 연소기 혼

합헤드 내부의 추진제(산화제 및 연료) 매니폴드의 설

계는 매우 중요한 역할을 한다. 특히 연소기 혼합헤드

로 공급되는 산화제와 연료는 각각의 매니폴드를 통해 

분사기로 공급되며 이때 분사기로 공급되는 추진제 유

량 균일성은 연소의 질을 좌우하는 중요한 요소이다. 

또한 ES-08 8톤 엔진의 경우 다단연소사이클 로켓엔

진으로, 산화제 과잉연소 엔진이기 때문에 연료의 균

일한 공급은 더욱더 중요하다.

  추진제의 유량 균일성을 확인하기 위해 구조해석 결

과를 통해 채택된 혼합헤드 모델을 바탕으로 산화제 

매니폴드 및 연료 매니폴드 내부 유동영역에서 유동해

석을 수행하였다. 유동해석에 사용된 산화제 유동영역

의 유한요소 모델과 연료 유동영역의 유한요소 모델을 

각각 Fig. 7과 Fig. 8에 나타내었다. 혼합헤드 내부의 

산화제 유동영역은 헤드 중심축을 중심으로 회전방향

으로 반복구조를 가지고 있기 때문에 스크린과 분사기 

분포를 고려하여 1/6 절단모델을 사용하였으며, 총 60

개 분사기 중 14개 분사기 모델에 대하여 해석이 수행

되었다. 산화제를 분사기로 균일하게 공급하기 위해 

산화제 매니폴드 내부에 스크린을 설치하였다. 연료 

유동영역은 연료입구를 기준으로 전체모델의 1/2 모

델(180도)을 해석모델로 사용하였으며, 총 60개 분사

기 중 32개 분사기 모델에 대하여 해석을 수행하였다. 
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Fig. 7 FE Model of LOx manifold

연료 유동영역 모델의 경우 분사기 각각의 hole들을 

자세히 모사하기 힘들기 때문에 분사기 내부를 다공성 

매질(porous medium)로 가정하여 분사기 차압을 조

정하는 방식을 통하여 모사하였다[9, 10]. 분사기에 

걸리는 차압은 다공성 매질의 다공성도(porosity)를 조

절하여 맞추었다. 연료 매니폴드 역시 내부에 연료스

크린을 설치하여 연료 공급의 균일성을 확보하고자 하

였다. 

  유동해석은 상용 프로그램인 Fluent v6[13]를 사용

하였으며, 해석에 사용된 수치기법으로 압력기반

(Pressure-based) 해법을 적용하였다. 난류모델은 2

차 방정식 난류 모델인 Scalable wall function을 사

용한 realizable k-ε 모델을 적용하였다. 작동 유체는 

액체산소(LOx)와 케로신(kerosene)으로 8 ㎫의 연소

실 압력에서 운용된다. 산화제 매니폴드와 연료 매니

폴드 모두 입구 경계조건은 유량 조건(mass-flow 

inlet)을, 출구 경계조건은 압력조건(pressure outlet)

을 사용하였다. 작동 유체의 액체산소의 밀도와 점성

은 각각 1154 kg/m3 와 2.08e-4 kg/m·s, 케로신의 

밀도와 점성은 780 kg/m3 와 2.3e-3 kg/m·s 이다. 

본 연구에서는 추진제의 유동 균일성 파악을 주목적으

로 하였기 때문에 매니폴드 벽면으로의 열전달은 고려

하지 않았다. 

4.2 유동해석 결과 
  산화제 매니폴드와 연료 매니폴드의 단면에서의 압

력분포와 유속 분포를 Fig. 9와 Fig. 10에 나타내었다. 

Fig. 8  FE Model of Fuel ring and manifold

산화제와 연료 매니폴드 모두 분사기로 공급되는 압력

과 유속 분포가 균일하게 나타났다. 산화제 매니폴드

에서 분사기 차압은 약 0.8 ㎫로 설계값과 근사한 결

과를 보였다. 연료 매니폴드에서 분사기 차압은 약 

1.2 ㎫로 설계값보다 다소 크게 나타났지만 이 값은 

다공성도를 조절하여 설계값에 근접하게 맞출 수 있

다. 분사기에 공급되는 유량 균일성을 정량적으로 확

인하기 위하여 각 분사기로 공급되는 유량을 비교하였

다. 산화제 매니폴드에서 분사기들로 공급되는 산화제 

평균유량은 약 0.2802 kg/s, 분사기간 표준편차는 

0.0023 kg/s, 분사기간 최대유량차이는 0.0082 kg/s 

로 균일한 유량분포를 보였다. 연료 매니폴드에서 각

각의 분사기들로 공급되는 연료의 평균유량은 0.0917 

kg/s, 분사기간 표준편차는 0.0006 kg/s, 분사기간 최

대유량차이는 0.0032 kg/s 로 마찬가지로 균일한 유

량분포를 확인할 수 있었다. 

5. 결론
  8톤급 다단연소 사이클 로켓엔진 연소기 혼합헤드를 

설계하였다. 연소기 혼합헤드는 추진제로 사용되는 산

화제와 연료에 의해 고온 고압의 하중과 추력에 의한 

하중을 받기 때문에 구조적으로 안정해야 하며 매니폴
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8.8 MPa

8 MPa

(a) Pressure Distribution [Pa]

(b) Velocity Distribution [m/s]
Fig. 9 Pressure and Velocity Distributions for 

LOx Manifold 

드를 통해 산화제와 연료를 분사기에 균일하게 공급해

주어야 한다. 설계요구조건을 바탕으로 연소기 혼합헤

드의 기본형상을 설계하였다. 설계된 혼합헤드는 연료 

매니폴드, 산화제 매니폴드, 점화용 분사기와 방사형으

로 배치된 주분사기, 산화제와 연료의 유동 균일성 향

상을 위한 산화제 스크린과 연료 스크린, 분사기 페이

스 플레이트로 구성되어있다. 구조해석을 통해 설계된 

혼합헤드의 구조안전성을 검토하였다. 구조해석 결과를 

바탕으로 구조 취약 부위인 연료링의 두께를 보강하여 

구조적으로 가장 안정한 설계 형상을 선정하였다. 분

사기로 공급되는 추진제의 유량균일성을 확인하기 위

해 산화제 매니폴드와 연료 매니폴드에서 각각 유동해

석을 수행하였다. 유동해석결과 분사기로 공급되는 산

화제와 연료는 균일한 압력 분포와 속도분포를 보였

다. 또 분사기로 공급되는 산화제 유량의 분사기간 표

준편차는 0.0023 kg/s, 연료 유량의 분사기간 표준편

9.2 MPa

8 MPa

(a) Pressure Distribution [Pa]

(b) Velocity Distribution [m/s]
Fig. 10 Pressure and Velocity Distributions for 

Fuel Manifold 

차는 0.0006 kg/s 으로 분사기로 공급되는 추진제 유

량의 균일성을 확인할 수 있었다. 본 연구결과를 통해 

설계된 ES-08 연소기 혼합헤드는 현재 시제품을 제작 

중에 있으며, 시제품 제작 후 강도시험과 기밀시험을 

통해 연소기 혼합헤드의 구조안전성을 추가 검증할 계

획이다. 
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