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ABSTRACT

  Combustion characteristics of a gas generator for a 30 ton-class liquid rocket engine were studied. 

At the early stage of development, the combustion tests of the gas generator were performed by only 

using the nozzle which substitute for a turbine manifold exit. Then, the extension tube was applied 

between the gas generator and the nozzle for imitating the resonant mode of gas generator and 

turbine manifold. Finally, the hot-firing tests were performed on the condition of connecting the gas 

generator with the turbine manifold. In the paper, the step-by-step results such as temperature 

distribution and pressure fluctuations were analyzed.

       록

  30톤  액체로켓엔진 가스발생기의 연소 특성에 한 연구를 수행하 다. 개발 기 가스발생기는 

터빈 매니폴드 출구를 모사하는 노즐을 후단에 장착한 상태에서 연소시험을 진행하 다. 이후 가스발

생기와 터빈부의 공진모드를 모사하는 연장배 을 가스발생기와 노즐 사이에 추가하여 시험이 이루어

졌으며, 최종 으로 터보펌 의 터빈부를 연결한 상태에서 연소시험을 수행하 다. 본 논문에서는 이와 

련된 온도 분포, 압력섭동 결과들을 분석하 다.

Key Words: Gas Generator(가스발생기), Liquid Rocket Engine(액체로켓엔진), temperature 

distribution(온도 분포), pressure fluctuation(압력 섭동)

1. 서    론

  액체로켓엔진에서 추진제를 장탱크에서 연

소기로 달하는 터보펌 를 구동하기 해서는 

터빈을 돌리기 한 동력원이 필요하게 된다[1]. 

우주발사체용 액체추진 로켓시스템에 가장 리 

사용되고 있는 것이 가스발생기 사이클이며[2], 

한국항공우주연구원에서도 터보펌 를 이용하는 

30톤  액체로켓엔진에 사용될 가스발생기의 연
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구가 진행되어 왔다[3-5].

  실물형 가스발생기의 경우 분사기 헤드 기

으로 총 11 가 제작되었으며, 헤드와 연소실이 

용 으로 결합된 일체형 모델로는 4 가 만들어

져 가스발생기 단독 연소시험이 성공 으로 수

행되었다[6]. 최종 일체형 모델의 경우 연소실 

압력섭동의 최  root mean square 값은 연소실 

압력 비 2.3% 수 으로 매우 안정 이었으며, 

연소실 노즐부 단면에서의 온도편차는 최  80 

K 이하로 상당히 균일한 온도분포를 얻을 수 있

었다. 한 터보펌 의 터빈 매니폴드 블록을 연

결한 연소시험  펄스건(pulse gun)을 이용한 

SRT(stability rating test) 연소시험을 수행하여 

성능과 안정성을 검증하 다[7].

  실제 엔진에서는 터빈 매니폴드에 있는 노즐

에서 음속 조건이 형성되나 개발 기단계에서 

단품 상태의 가스발생기는 음속 조건 형성을 

한 노즐이 없기 때문에 터빈 매니폴드 출구를 

모사하는 노즐을 장착한 상태에서 개발시험이 

진행된다. 따라서 최종 으로 가스발생기 성능을 

검증하기 해서는 터보펌 의 터빈부를 가스발

생기와 연결한 상태에서 연소시험을 수행해야 

한다[8]. 본 논문에서는 가스발생기 개발단계에 

따라 수행된 연소시험 결과를 비교, 분석하 다.

2. 가스발생기  시험조건

  Fig. 1은 연소시험을 해 바인딩룸에 장착된 

실물형 가스발생기의 형상을 나타낸다. Fig. 

1-(1)에서 가스발생기 연소실 실린더부는 직경 

107 mm, 길이 125 mm의 크기를 갖으며, 연소

실 축소부는 76도, 90도의 축소각을 갖는 두 가

지가 사용되었다. 그리고 가스발생기 끝단에는 

직경 28.4 mm의 노즐이 장착되었다. Fig. 1-(2)

에서 가스발생기는 Fig. 1-(1)과 동일하며 가스발

생기 후단에 분사기면에서 터빈 노즐목까지의 

음향모드를 모사하는 525 mm 길이의 연장배

부가 추가되고 끝단에 직경 28.4 mm의 노즐이 

장착된다. Fig. 1-(3)에서 연소실 축소부는 축소

각 90도를 갖으며, 가스발생기 후단에 L-pipe와 

터빈 블록이 장착되었다. Table 1에 개발 단계별 

연소시험에 련된 가스발생기의 형상에 해 

정리하 다.

(1) 가스발생기 + 노즐

(2) 가스발생기 + 연장배 부 + 노즐

(3) 가스발생기 + L-pipe + 터빈 블록

Fig. 1 개발단계별 가스발생기의 조립 사진

가스발생기 

모델

연소실 

축소각 

(deg)

연소시험을 한 가스발생기 

후단 연결 형상

GG-A-1 90 φ 28.4 mm 노즐

GG-A-2 76 φ 28.4 mm 노즐

GG-B-1 90 연장배  + φ 28.4 mm 노즐

GG-B-2 76 연장배  + φ 28.4 mm 노즐

GG-C-1 90 L-pipe + 터빈 매니폴드 블록

Table 1. 가스발생기 모델 정의  형상
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3. 연소시험 결과  검토

  가스발생기 연소시험에서 얻어진 혼합비와 연

소실 압력 결과를 Fig. 2에 도시하 다. 연소성

능  안정성 검증을 하여 연소시험은 설계  

 탈설계  5, 8번[6]을 심으로 이루어졌으며 

연소실 압력의 경우 목표치보다는 약간 낮은 값

들을 보여주고 있다.

DP

OD8

OD5

Fig. 2 혼합비  연소실 압력 결과

Fig. 3 혼합비  연소가스 온도 결과

  가스발생기의 연소가스는 터보펌 의 터빈을 

구동시키는 동력이 되기 때문에 터빈 블 이드

에 손상을 주지 않는 온도 범  내에서 운용되

어야 한다. Fig. 3은 연소시험에서 얻어진 혼합

비  연소가스 온도의 결과를 보여주고 있다. 

온도 측정은 유동 방향과 직각인 단면에서 6개

의 열 를 이용하여 측정하 다. 측정된 구간 

내에서는 모델에 큰 향 없이 혼합비에 따라 

연소가스 온도가 거의 선형 으로 증가하고 있

으며 략 혼합비 0.33 정도에서 연소가스의 평

균온도가 900 K에 도달하고 있다.

  가스발생기의 연소가스는 터빈 블 이드에 국

부 인 열부하가 발생하지 않도록 횡단면에서의 

온도 편차가 크지 않아야 한다. Fig. 4는 혼합비

 측정 단면에서 연소가스의 최 -최소 온도차

를 보여주고 있다. 터빈 매니폴드 모사 노즐을 

사용하는 것에 비해 실제 터빈 매니폴드 블록을 

사용하는 경우 온도 편차가 많이 어드는 것을 

확인할 수 있다.

Fig. 4 혼합비  연소가스 최 -최소 온도 편차

  Fig. 5, 6은 혼합비와 연소실 압력에 한 연

소실 압력 섭동 결과를 보여주고 있다. 연소실 

압력 섭동은 연소실 압력에 한 백분율로 나타

내었다. 시험 구간 내에서 압력 섭동은 연소실 

압력에 크게 향을 받지 않고 있지만 혼합비가 

증가하는 경우에는 감소하는 결과를 보이고 있

다. 이는 상당한 연료과농 연소조건에서 혼합비

가 증가함에 따라 좀 더 안정 인 역에서 연

소가 이루어졌기 때문으로 단된다. 하지만 모

든 시험 조건에서 연소실 압력 비 압력 섭동

은 3% 미만으로 안정성에는 문제가 없었다.

  연소실 압력 섭동과 연소가스 최 -최소 온도 

편차를 Fig. 7에 나타내었다. 압력 섭동이 커짐

에 따라 온도 편차는 감소하는 결과를 보이는데 

이는 섭동이 커짐에 따라 연소가스 혼합이 증
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되기 때문일 것으로 이해된다. 결국 가스발생기 

단독 시험에 비해 터빈 매니폴드 블록을 사용하

는 경우 압력 섭동은 커지며 온도 편차는 감소

하는 결과를 보이고 있다.

Fig. 5 혼합비  연소실 압력 섭동 결과

Fig. 6 연소실 압력  연소실 압력 섭동 결과

Fig. 7 압력 섭동  연소가스 최 -최소 온도 편차

4. 결    론

  가스발생기의 개발 단계별 연소시험 결과를 

비교, 분석하 다. 가스발생기 단독 연소시험 얻

어진 결과와 터빈 매니폴드 블록을 연결하여 수

행한 결과를 비교해 으로써 향후 75톤  가스

발생기 개발 기에 수행될 단독 연소시험 결과

를 이해, 해석하는데 도움이 될 것이다.
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