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Abstract

A literature survey has been reported of the systems analysis on the liquid rocket engines. The analysis tools are mainly about 
the calculation of the rocket engine performance at the early days. However recent trend shows that researchers try to develop 
an integrated environment of distributed analysis tools for faster and cheaper analysis. This article presents the systems analysis 
results of the liquid rocket engine of gas generator cycle using the published mass estimating model. The specific impulse 
change for various thrust to weight ratio agrees qualitatively well with the published data.
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1. 서 론

   우주발사체의 추력 발생장치인 로켓엔진은 임무에 따라 추
력, 비추력, 무게제한, 크기제한 등의 요구조건에 맞게 개발된다. 
로켓엔진은 최근의 속한 고성능화 요구에 따라 차 복잡한 

구조로 진화하고 있으며 이러한 경향은 시스템의 모듈화를 통해

서 성공 으로 발 하고 있다. 모듈화에 따라 구성품의 성능향
상을 한 연구가 증가하고 있으며 구성품의 최 화가 이루어지

고 있다. 그러나 구성품의 최 설계가 최  시스템을 보장하지 

못하는 한계가 있기 때문에 하나의 시스템으로서 최 의 성능을 

가지도록 조화를 이룰 필요가 있다. 시스템 차원에서 로켓엔진
의 성능은 요구되는 최소추력을 만족시킬 수 있는 추력-무게비, 
비추력, 개발비 는 운용비 등으로 평가된다. 로켓엔진의 서
시스템 개발이 시작된 이후에는 시스템 최 화를 하여 서 시

스템의 요구조건을 변경하기 어려우므로 엔진 개발 기 단계에

서 최  설계안이 제시되어야한다. 본 연구에서는 각국에서 진
행된 로켓엔진의 시스템 해석 사례를 조사하고 이의 용 가능

성을 확인하고자 한다.

2. 문헌 고찰

   로켓엔진의 시스템 해석 사례를 Table 1[1-19]에 정리하 다. 
Shelton 등[11]은 1단형 발사체의 최 설계 를 제시한 바 있으

며 이를 하여 요구되는 추진시스템의 최 조건을 도출하 다. 
이들은 추진시스템의 성능 평가를 하여 Cequel[20] 로그램을 

용하 다. 특히 이들의 연구에서 발사체의 성능뿐 아니라 개
발비, 운용비 등 비용에 한 최 화를 수행하므로써 완성도 높

은 결과를 제시하 다. Sciorelli 등[7]은 엔진개발의 제안단계에
서 제작/시험/운용 단계에 이르기까지 필요한 해석을 하나의 해
석 서버에서 통합 처리함으로써 해석시간을 획기 으로 감한 

사례를 소개하여 시스템 해석이 지향해야할 방향을 제시한 바 

있다. Cai 등[8]은 수소엔진에 하여 비추력 성능과 추력-무게 
성능의 최 해석을 수행하 으며 다양한 최 해석 기법을 비교

하 다. 이들은 엔진의 무게평가를 하여 구성품 별로 주요 변
수에 의한 무게 변동을 측하는 모델을 제시하 다. Brown과 
Olds[10]는 1단형 발사체의 최 설계를 수행하 으며 이 과정 

에 나머지 조건을 고정하고 하나의 서 시스템에 한 최 해를 

구하는 방법을 반복하여 구한 추진시스템의 최 설계결과를 

시한 바 있다.
   한편 1980-1900년 의 연구는 시스템 해석을 하여 사이클 

선정, 엔진 비추력 성능 평가, 무게 측 등 사안별로 설계/해석
을 진행하는 구조가 부분이었다. O'Brien과 Ewen[1]은 스테이
지 사이클/가스발생기 사이클 선정 기 을 제시하고 추진제 조

합별로 성능을 제시하여 주어진 임무에 맞는 엔진 구성안을 선

정할 수 있는 방법을 제시하 다. DLR에서 모듈화 기법[3]을 
용하여 로켓엔진의 성능을 해석하 으며 이 방법은 이후 SEQ 
로그램[4]으로 이어진다. Kauffman 등[4]은  평형해석과 수정된 
평형해석을 각각 연소기와 가스발생기 성능평가에 용하 으며 

엔진 무게평가를 하여 해석 인 방법과 통계 인 방법을 병행

하 다. NASDA에서는 LE-5의 비추력 성능을 측하는 방법[2]
을 소개하 는데 이들의 평가 방법은 매우 높은 정확도를 가지

는 것으로 보고하 다.
   국내의 경우, 가압식 액체엔진이 개발된 바 있으며 성발사
체에 용 가능한 고성능 엔진은 개발 인 상황이다. 따라서 
로켓엔진의 체계 인 시스템 해석도 기 단계로 볼 수 있으며 

주로 엔진 시스템의 비추력 성능 평가[12-19]기술이 소개되었다. 
본 연구에서는 가스발생기 사이클 엔진의 비추력과 추력-무게 
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Authors (program) year propellant application summary

O'Brien and Ewen[1] 1981 liquid general performance, mass cycle selection

Miyajima and Nakahashi[2] 1984 LOx/LH2 LE-5 performance

Goertz[3] 1995 liquid SSME, RD-120, general

Kauffmann et al.[4] 2001 LOx/kerosene MC-1 (formerly FASTRAC) performance, mass

Bradford[5] (SCORES-II) 2002 liquid SSME, RS-27A, Aestus, RD-120, 
RL10-B2 performance, size

Bradford et al.[6] 

(REDTOP-2) 2004 liquid SSME, RL10-3-3A, J-2S, RS-68 performance, mass, cost, reliability

Sciorelli et al.[7] 2005 liquid general performance, mass

Cai et al.[8] 2005 LOx/LH2 general performance, mass

Tong et al.[9] 2006 LOx/LH2 general performance, mass

Brown and Olds[10] 2006 LOx/LH2 ACRE-92 optimal vehicle design performance, mass, 
cost

Shelton et al.[11] 2006 LOx/LH2 SSTO, SSME optimal vehicle design performance, mass, 
cost

Park et al.[12, 13] 2005
2006 LOx/kerosene gas generator cycle engine performance

Cho et al.[14-17] (KEB) 2006
2007 LOx/kerosene gas generator cycle engine performance, optimal performance

Yang et al.[18]
Park et al.[19] 2007 liquid general performance

Table 1 Literature of systems analysis of the liquid rocket engine.

성능을 평가할 수 있는 로그램을 개발하고 용결과를 소개하

고자 한다. 본 연구는 엔진 시스템의 최  설계를 한 첫 단계

에 해당하는 것이며 엔진을 구성하는 서 시스템의 성능 모델을 

자체개발하여 정확성을 높 다는 의미를 가진다.

3. 해석 방법 

2.1 비추력 해석
   비추력은 추력과 추진제 소모량과의 비로 정의되며 효율 인 

추진제 사용의 지표로 사용될 수 있다. 다음 식은 비추력 계
식이다. 

  

        (1)

비추력 계산을 하여 주요 부품의 성능을 평가하고 엔진 시스

템의 에 지 균형을 해석하는 로그램 (KARI Energy Balance 
program, KEB)[17]이 사용되었다. 본 방법을 용하여 RP-1R 추
진제를 사용한 엔진의 비추력 해석을 수행하 으며 정량 인 정

확성은 문헌[1]에 보고된 바 있다. 문헌의 결과와 비교하여 TIT 
= 1033 K의 경우, 최  비추력 오차는 0.1% 이하이며 최  연소

압 오차는 12%이다. 
   연소기의 이론 특성속도는 CEA[21]를 사용하여 구하며 연소
효율은 연소압의 함수로 정의된다. 고온/고압 환경에서 작동되는 
연소기 내의 추진제 연소는 평형상태로 가정한다. 연소기의 효
율은 연소효율과 노즐효율로 분리하여 평가되며 체 인 효율

은 두 효율의 곱으로 평가된다. 노즐 효율은 노즐확 비의 함수

로 평가한다.

   연소기 형상은 일반 인 최  축소각, 확 각, 출구각으로 결
정하 다. 시스템 해석에서 연소기 형상은 효율에는 직 인 

연 은 없으며 냉각성능과 냉각수의 압력강하를 평가하기 한 

입력 데이터로 사용되어 연료펌 의 압력상승을 결정한다. 산화
제 펌 의 가압량은 연소압과 선형비례하는 반면 연료펌  가압

은 포물선 형태의 격한 증가를 보인다. 이는 연소실의 열특성
과 냉각특성이 각각 연소압과 냉각수 유속에 선형비례하며 압력

강하는 냉각수 유속의 제곱과 비례하기 때문이다. 이로써 다음
과 같은 차압모델을 생각할 수 있다. 최소 재생냉각 차압은 혼
합비와 연소압에 의하여 결정되며 별도의 연구에서 개발된 재생

냉각 로그램[22]으로 측하 다. 

           (2)
            (3)
               (4)
       

 
         (5)

식 (5)에서 는 냉각수  벽의 최  허용온도이며 


는 연소실 벽의 최  허용온도이다. 자는 냉각수인 연료의 냉

각특성이며 RP-1R의 경우, 700 K[1]이고 후자는 연소실 소재의 
특성이다. 지르코늄동의 =800 K가 용가능하다[1]. Jet-A1
의 경우, RP-1R보다 낮은 코킹온도가 용되어야 한다[23].
   펌 의 효율은 비속도  으로부터 구한다. 비슷한 정도의 
도를 가지는 연료/산화제를 사용하는 액체로켓에 용되는 터
보펌 는 하나의 축에 터빈과 산화제/연료펌 가 연결된 형태가 

구조의 단순성으로 인하여 선호되는 방식이다. 이 경우, 산화제 
펌 의 회 속도가 결정되면 연료펌 의 비속도가 결정된다. 산
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Fig. 1 Dependence of engine mass on combustion pressure 
expansion ratio and thrust.

화제의 비속도와 효율이 동일하게 유지되더라도 펌 의 회 수

가 동일하게 유지되고 연료의 유량과 헤드에 따라 연료 펌 의 

비속도와 효율이 변경된다. 본 연구에서는 터빈과 펌  모두 1
단형만을 고려하 다.

2.2 무게평가 모델
   로켓엔진의 무게는 설계/제작이 완료되어야 정확하게 알 수 
있다. 그러나 설계 단계에서 무게 측이 필요하며 이로써 성능
과 무게와의 트 이드를 통하여 최 설계를 진행할 수 있다. 통
상 로켓엔진의 무게 측 모델은 3가지 정도로 요약할 수 있다. 
첫 번째는 가장 단순한 모델로 엔진의 추진제 유량과 엔트로피 

차이로써 계산되는 단순모델 (low fidelity model[10])이다. 이보다 
다소 복잡한 모델은 엔진의 확 비, 추력  연소압의 함수로 

엔진의 무게를 측하는 방식[1]으로 식 (6)으로 정의된다.

               (6)

마지막으로 가장 정교한 모델[9]은 엔진의 주요 부품별로 무게를 
계산하여 합산하는 것으로 부품별 무게 모델은 추력, 용압력, 
혼합비, 유량 등의 함수로 정의될 수 있다.
   본 연구에서는 쉽게 용 가능하면서 무게에 한 주요 변수
의 향을 평가할 수 있는 식 (6)의 모델을 사용하 다. Fig. 1은 
연소압, 추력, 확 비가 엔진 무게에 미치는 향을 정성 으로 

나타낸 것이다. 연소압이 증가하면 구조설계 조건 강화에 의한 
무게 증가요인과 연소기 크기 감소에 의한 무게 감소요인이 같

이 있어 최소 엔진무게 조건이 존재하는 특징을 가진다. 반면에 
확 비와 엔진의 추력은 엔진의 무게를 증가시키는 요인만 가진

다. 그러나  결과는 모델에 의한 무게 측이므로 실제 용
을 해서는 설계/제작 이후에 무게측정을 통해서 모델의 보정
이 필수 이다.  

4. 시스템 해석 적용 예

   로켓엔진의 주요 성능 인자  하나인 무게는 정확한 평가를 

하여 축 된 데이터가 필요하며 이는 지속 으로 해결해야 할 

과제이다. 궁극 인 엔진 시스템 최 설계는 비추력성능, 엔진무
게  개발/운용비용을 고려해야하는 매우 어려운 문제로 향후 
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Fig. 2 Specific impulse vs. thrust to weight ratio for chamber 
pressure limit of 140 bar

이에 한 모델 개발과 검증이 필요하다. 본 연구에서는 로켓엔
진의 시스템 해석 로서 LOx/kerosene을 사용한 가스발생기 사
이클 엔진의 추력/무게비와 비추력의 최 조건에 한 해석 결

과를 Fig. 2에 제시하 다. 추력/무게비가 큰 조건은 엔진의 허용 
무게가 가벼운 것을 의미하며 과도하게 높은 연소압이나 큰 확

비 용이 불가능하다. 따라서 주어진 엔진 무게 제한 이내에
서 최  비추력 한도가 존재하며 그 이하의 비추력은 달성이 가

능한 조건이 된다. 주어진 추력/무게비에서 최  비추력 조건은 

각각이 모두 최 해로서 이 들을 연결한 선은 Pareto frontier[9]
로 추력/무게비와 비추력 성능  어느 하나의 감소 없이는 나
머지 변수의 증가가 불가능한 상황을 나타낸다. Fig. 2에 제시한 
시스템 해석 특성은 Tong 등[9]이 제시한 결과와 유사한 특징을 
보인다. 추력/무게 감소에 따라 비추력이 증가하며 추력/무게가 
900 N/kg 부근에서 비추력 증가율이 감한다. 이러한 특징은 
Tong 등[9]의 결과에서 추력/무게비 670 N/kg 부근에서 발생한
다. 이는 엔진의 특성을 볼 수 있으며 Tong 등[9]이 제시한 결과
는 LOx/LH2 추진제 조합의 가스발생기 사이클 엔진으로 추력/
무게비 성능이 낮은 신 비추력 성능이 매우 높으며 이는 수소

엔진의 일반 인 특성이다. 차용한 무게 모델은 추력 300톤 규
모의 엔진을 상으로 높은 연소압과 고성능을 지향하는 개념설

계에 용된 것이다. 엔진의 무게 모델은 개발 주체의 설계 방
식이나 제작성 등을 모두 고려해서 개발되어야 실제로 개발될 

엔진의 무게를 측할 수 있으며 제작된 엔진의 실제 무게 측정

을 통해서 무게 측 모델의 정확성을 평가할 수 있다.

4. 결 론
   로켓엔진의 시스템 해석 문헌을 정리하 다. 기의 해석도

구는 엔진의 성능계산을 다루었으며 차 하나의 통합화 로그

램으로 진화하는 경향성을 나타내었다. 문헌의 를 참조하여 

가스발생기 엔진의 추력/무게비와 비추력 특성을 해석하 다. 엔
진의 허용 무게 증가에 따른 비추력 증가 특성을 제시하 으며 

다른 종류의 엔진에 한 시스템 해석결과와 동일한 정성  특

성을 가지는 것으로 나타났다.

후 기

   본 연구는 과학기술부에서 시행한 특정연구개발 사업인 “소
형 성발사체 개발사업” 연구결과의 일부입니다.
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