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ABSTRACT

  In this study, various cycles of liquid rocket engines were surveyed and specifically gas generator 

after burning cycle was investigated for upper stage motors. The engines for the upper stage can be 

categorized into three group based on the cycles and propellants at the diagram. Kerosene engines  

which adapt the gas generator after burning cycle and are located in the region II, are characterized 

for high combustion pressure and complexity. This cycle usually needs more than two pumps to use 

the turbine power efficiently. The fuel line can be divided into the gas generator line and the 

combustor line, and only the gas generator line is need to be pressured more because the combustion 

pressure in the gas generator is much higher than that of the combustor. Basically, all the oxidizer 

goes into the gas generator and than to the combustor, thus the auxiliary LOx pump is not critically 

necessary. However, for the various reasons, the LOx line requires a booster pump. 

  A gas generator after burning cycle engines produces relatively high specific impuls than that of the 

open cycle engines. Thus it is suitable for upper stages of launch vehicles.

       록

  발사체의 상단에 사용되는 여러 가지 싸이클의 특성을 조사한 뒤, 그  가스발생기 후연소 싸이

클 엔진의 특성을 살펴보았다. 발사체 상단에 사용되는 엔진은 추진제와 싸이클의 특성상 연소압-확

장비 다이어그램에서 크게 3그룹으로 나뉘어 진다.  역 II에 치한 로신 엔진은 모두 가스발생

기 후연소 싸이클 엔진으로서 높은 압력과 복잡한 구조를 하고 있다. 이 싸이클은 그 특성상 2개 이

상의 펌 를 사용한다. 즉, 연료라인을 둘로 분기하여 보다 높은 압력이 요구되는 가스발생기 라인에 

는 2차 펌 를 두어 좀 더 가압을 하여 보다 효율 인 워사용이 가능하다. 기본 으로 모든 산화

제는 가스발생기를 지나 연소기로 향하기 때문에 2차 펌 의 필요성이 어들지만 여러가지 이유로 

주펌  이 에 부스터 펌 를 두어 주산화제 펌 의 부담을 덜어주는 경우가 많다.

  폐쇄형 엔진은 그 특성상 엔진 비추력 효율이 개방형 엔진보다 상 으로 높기 때문에 상단엔진

에 합하다. 
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1. 서    론

  상단에 사용되는 엔진은 지상용 엔진과는 달

리 작은 추력과 높은 비추력으로 특징 지워진다. 

따라서 비추력을 높이기 해 높은 팽창비를 사

용하므로 1단용 엔진 보다는 무게가 많이 나가

게 된다. 한 비추력은 엔진 시스템의 특성이라

기 보다는 추진제의 특성이기 때문에 보다 높은 

비추력을 가진 연료를 사용하는 것이 유리하지

만 주어진 환경에 따라서 연료의 선택에 제한이 

있는 경우가 많다. 

  그러므로 상단용 엔진은 주어진 조건과 환경

에 따라 추진제, 무게 등을 고려해 히 선택

할 필요가 있다.

2. 싸이클 선정

  Figure 1은 상단에 사용되는 8톤  엔진을 연

소압과 확장비에 따라 분류한 다이어그램이다.

Fig. 1 8톤  엔진의 확장비 사례. 역 I: 수소엔진, 

역 II: 로신엔진, 역 III: 장성연료엔진

  Figure 1을 보면 엔진에 사용되는 연료에 따라 

고유의 역이 존재하는 것을 알 수 있다. 먼  

역 I의 수소엔진은 추진제로서의 수소 비추력

이 매우 높기 때문에 굳이 연소압을 높이지 않

고 있음을 알 수 있다. 로신 엔진은 역 II에 

치하며 엔진의 성능을 하여 비교  높은 연

소압과 높은 확장비를 용하고 있다. 역 III에

는 주로 장성 연료를 사용하는 엔진이 치하

고 있으며 장성 추진제의 낮은 비추력을 보상

하기 하여 매우 커다란 확장비를 사용하고 있

음을 알 수 있다.

  낮은 확장비와 낮은 연소압으로 인하여 수소

엔진은 무게에서 역시 강 을 지니고 있으며 무

게 이외에도 역 II와 III의 엔진은 수소엔진에 

비하여 복잡한 시스템을 채택해야 한다는 단

이 있다.

  상단엔진의 싸이클 선정을 해서는 여러가지 

요소가 고려되어야 하겠지만 이 연구에서는 다

음과 같은 조건을 고려하 다.

① KSR-III와 KSLV 선행연구를 통해 얻어진 기

술사용이 가능할 것

② 재 국내 인 라를 최 한 활용할 수 있을 

것

③ 조건 ①과 ②를 만족하면서 향후 미래 엔진 

개발의 방향과 일치할 것

④ 상단에 많이 사용된 사례가 있을 것

⑤ KSLV-II 상단에 사용이 가능할 것 

① ② ③ ④ ⑤ 계

수소엔진 x x x o o 2

가압식

로신
o o x x o 2

가압식

장성
x x x o x 1

개방형 o o x x o 3

폐쇄형 o o o o o 5

Table 1 각종 싸이클 비교

  

  표1에서 알 수 있듯이 가스발생기 후연소 싸

이클에서 의 조건과 가장 많은 부합 이 발견

되었다. 

3. 가스발생기 후연소 싸이클의 스티매틱과 특징

  리 알려진 바와 같이 가스발생기 후연소 싸
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Fig. 2 가스발생기 후연소 싸이클 스키매틱 

이클 액체로켓엔진은 가스발생기에서 1차 연소

를 시킨 뒤 이를 통과한 고온의 가스를 다시 연

소실에서 연소시켜 추력을 얻는 방식이다. 로

신을 사용하는 가스발생기 후연소 싸이클에서는 

가스발생기에서 산화제 과잉 연소를 일으킨 뒤 

연소기의 연소실에서 연료를 더해 완 연소를 

일으키는 방식이다. 이러한 방식은 주로 로신

을 연료로 사용하는 동구권에서 사용한다. 반면

에 서방에서는 연소 싸이클(preburner cycle)이

라는 이름으로 산화제 과잉이 아닌 연료 과잉 

연소기를 지나 연소실에서 산화제를 첨가하여 

연소를 일으키는 방식을 채택하고 있다[1][2][3]. 

 한가지 로신을 사용하는 싸이클의 특징으

로는 고온고압의 산화제가 속 배 을 지나게 

되므로 온도제한이 매우 엄격하며 제작이 어렵

다는 단 이 있다.

  Figure 2는 간단한 가스발생기 후연소 싸이클 

엔진의 스키매틱을 보여주고 있다.

  Figure 2에서 푸른색은 산화제라인을 붉은색은 

연료라인을 나타며, 실제 엔진 싸이클과는 달리 

편의를 해 많은 부품을 생략한 상태이다. 이 

엔진은 비교  단순한 다이어그램으로 KSLV-I엔

진과 같이 고성능 엔진의 경우에는 이보다 훨씬 

더 복잡고 효율 인 시스템을 채택하고 있다. 

  이 싸이클은 재 항공우주연구원에서 개발 

인 개방형 로신 엔진과 여러 가지 다른 

을 보여 다. 터빈을 지난 가스가 곧바로 밖으로 

배출되는 개방형 가스발생기 엔진과는 달리 터

빈을 지난 가스가 다시 연소기로 유입되기 때문

에 개방형 엔진과 같은 터보펌 에 이로시동

기를 사용해서 엔진을 시동시킨다면 불순물을 

포함하고 있는 가스가 연소기로 유입되게 된다. 

따라서 연소기의 분사기에 심각한 결함을 발생

시킬 수 있으므로 시동터빈을 따로 부착하여 

이로시동기의 가스가 연소기로 유입되는 것을 

방지하여 다. Figure 2에서 T1은 터보펌 의 

메인 터빈이며 T2가 시동터빈이다. 시동터빈은 

정상상태에서는 사용하지 않기 때문에 일종의 

낭비되는 질량이 된다. 따라서 KSLV-I의 엔진과 

같은 보다 발 된 형태의 엔진에서는 사용되지 

않고 있다.

  개방형 엔진에서는 연소기의 압력과 가스발생

기의 압력을 서로 독립 으로 결정할 수 있으나 

가스발생기 후연소 싸이클에서는 가스발생기의 

압력이 그 로 연소실로 해지기 때문에 이 둘

을 분리할 수 없다. 게다가 가스발생기의 압력은 

연소기의 압력에 터빈의 압력비 만큼이 곱해지

므로 터빈의 압력비를 개방형 엔진처럼 크게 가

져갈 수 없다. 이 값은 보통 2 이하로 결정된다.

   하나의 특징으로는 2개의 연료펌 를 들 

수 있다. 가스발생기 후연소 싸이클에서는 연소

기의 압력보다 가스발생기의 압력이 약 2배이며 

부분의 연료는 가스발생기가 아닌 연소기로 

향하게 된다. 그러므로 가스발생기 라인과 연소

기 라인을 분리하여 가스발생기 라인만을 한 번 

더 가압해 주는 것이 체 워를 약할 수 있

다. Figure 2에서 은 1차 연료펌 의 차압

(양정)을, 는 2차 연료펌 의 차압을 나타낸

다.

  개방형 엔진처럼 가스발생기와 연소기가 독립

이면 가스발생기의 유량을 늘려 이론 으로 

얼마든지 터빈의 출력을 높일 수 있다. 그러나 
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가스발생기 후연소 엔진에서는 가스발생기에서 

연소시켜야할 산화제의 양이 고정되어 있으며 

온도의 한계가 엄격히 제한되어 있으므로 혼합

비를 조 하여 가스발생기의 출력을 조 하기에

는 한계가 있다. 따라서 산화제 라인에는 부스터 

펌 를 설치하면 어느 정도 설계상의 자유도를 

높일 수 있다. 한 가스발생기 연소가스가 터빈

을 구동시키기 에 노즐을 통과한 뒤 터빈 블

이드를 구동하게 되는데 이 노즐은 개방형 터

보펌 와는 달리 아음속 노즐을 사용한다[4].

4. 워밸런스

  정상상태에서 엔진의 작동을 시뮬 이션하기 

해서는 엔진의 설계 성능과 각 부품간의 워

밸런스를 고려하여야 한다. 이를 해서는 먼  

각 컴포 트의 압력밸런스, 유량 밸런스 그리고 

필요한 유량과 압력을 구 할 수 있도록 터보펌

와 부스터 펌  각 터빈간의 워의 균형을 

맞추어야한다. 

  각 산화제와 연료라인은 Fig.2에서와 같이 각

가 몇 개의 분기 이 있고 이 분기 을 심으

로 다시 압력서클(구간)을 나 면 각 서클마다  

다음과 같은 압력밸러스를 유지하여야 한다.  

  
 



               (1)

  한 유량은 유입되는 양과 소모되는 양이 같

아야하므로 Fig.2내를 흐르는 양은 언제나 일정

하다.

                   (2)

  끝으로 식(1)과 (2)에서 주어진 압력과 유량에 

맞춰 펌 와 터빈을 구동해야하므로 식(3)의 

워밸런스를 맞추어야한다.

소모량  생성량
 

           (3)

  가스발생기와 연소기의 화학반은은 CEA를 사

용하면 손쉽게 계산할 수 있다. 

  8톤  엔진을 가상하여 식 (1), (2), (3)과 CEA

를 사용하면 정상상태의 엔진 모사가 가능하다.
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