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Abstract

   The method suggested in this thesis is the safe and economic method when testing rocket engine because ground 

test facility copies high altitude. We have decided to use the schematic of testing facility based on already known 

design method and test result, and we have decided the test condition for ground firing test of solid fuel. In addition 

the pressure of nozzle exit area is 0.1bar, we have designed the testing facility structure to test in this condition. 

Moreover, we have designed to reduce the accident probability.

Proceedings of 
The 5th National Congress on Fluids Engineering

March 26-28. 2008, Jeju, Korea

     * 한국항공우주연구원, sangheon@hanmail.net

    ** 한국항공우주연구원, vabersh@yahoo.com

   *** 한국항공우주연구원, biyoo@kari.re.kr

  **** 한국항공우주연구원, kyw421@kari.re.kr

 ***** 한국항공우주연구원, shoh@kari.re.kr

****** 한국항공우주연구원, jjpark@kari.re.kr

1. 서 론

   발사체 상단용 엔진은 고공환경 및 우주환경에서 작동 하도

록 설계 하고, 지상에서는 인위적으로 고공환경을 모사하여 시험

을 수행하면서 개발하게 된다.[1,2] 공기가 희박한 고공환경에서

의 엔진 추력 및 작동성 여부를 검증하기 위해서는,  고공환경에

서의 엔진 연소상태, 엔진제작에 사용한 소재의 물성치 변화등 

많은 변수를 예측 하여야 하지만, 현재의 기술로는 완벽하게 예

측할 수 없기 때문에 지상에서 고공환경과 최대 유사한 조건을 

인공적으로 조성 하여 시험을 수행 하게 된다. 이러한 지상 고공

환경 모사시험을 통하여, 개발한 엔진의 추력을 측정하며, 연소

시작과 연소종료 시점에서의 엔진특성을 파악하게 된다.

   지상 고공환경 모사시험설비의 설치와 운용에는 많은 비용과 

인력이 소모 되고, 그에 따라 발사체 상단용 엔진의 전반적인 개

발 비용도 상승하게 된다. 설비 구조의 복잡함과 개발된 엔진의 

독창성 때문에 고공환경 모사시험 설비는 공용으로 사용이 불가

능 하므로, 그 설계 및 설치비용에 소요되는 개발비용은 막대 하

다고 할 수 있다. 따라서 새로운 엔진을 개발 할 때마다 고공환

경 모사시험 설비의 설계와 관련하여 아래와 같은 문제점들이 

발생한다. 

  

 - 시험설비의 Schematic 결정, 개발된 엔진에 적합한 Diffuser

의 설계

   - 부가 시험설비 설계, 제작 기술 확립 및 시험설비 운영 기

술 개발

   - 적절한 계측장비 선정 및 고신뢰성을 요하는 시험결과의 

분석 방법 개발

   - 시험설비 내구성 평가

   본 논문에서는 새로이 고체연료를 사용하는 발사체 상단용 

엔진의 고공환경 모사 시험설비를 개발하기 위한 기본적인 

lay-out 결정 방법 및 핵심부분인 디퓨저 형상의 선정 방법을 

다루었다.

2. 본 론

2.1 디퓨저 형상 선정

   로켓엔진의 점화 및 연소 종료 시, 또는 연소모드의 변화가 

발생 할 때에는 노즐을 통하여 분사되는 고온의 연소가스는 연

소실 압력(Pc)과 노즐출구압력(Pn)의 영향을 받게 된다. 발사체 

상단에 사용되는 로켓엔진을 지상에서 연소시험을 할 경우에는 

대기압력이 노즐출구에서의 압력보다 커서, Patm.>Pn의 관계식이 

성립된다. 따라서 노즐 속으로 진입하는 수직 충격파는 정확한 

엔진의 특성 파악을 힘들게 하며, 때에 따라서는 엔진의 비정상

적 작동을 야기하여, 시험 시 사고의 원인이 되기도 한다. 

   지상에서 고공환경을 모사하는 시험설비의 구축 시 고공환경 

조성 방법의 결정은, 일반적으로 노즐출구 후방에서의 압력을 어

느 정도로 결정하느냐에 따라서 기존에 이미 알려진 방법을 적

용하는 하는 것이 일반적이다.[2,3,4,5,6,7]
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   아래 Fig.1은 소형 Kick Motor의 고공환경모사시험설비에 주

로 사용 되는 설비 유형이다. 특징으로는 진공챔버의 체적이 작

으며, 그 중 C3 타입은 항우연의 KSLV-I 상단부 Kick Motor의 

고공시험모사설비로 개발한 안이다. 이러한 시험설비들은 기존의 

설비와 비교하여, 엔진 점화 후 디퓨저 작동까지 소요되는 시간

이 상대적으로 짧으며, 추력측정을 위한 시험설비로의 자유로운 

접근이 가능하고, 시험 후 측정된 추력측정의 정확한 평가가 가

능 하다.

Fig1. Schematic of High Altitude Test Simulation Test 

Facility

   C2 타입은 디퓨저를 축소-확산 형상으로 설계하여 다른 형상 

디퓨저 대비하여, 엔진 연소실의 압력이 낮은 조건에서 디퓨저의 

작동과 종료가 가능하다. 이러한 점은 엔진 작동 영역 변경에 있

어 매우 중요한 부분이다. 낮은 압력에서 디퓨저가 작동 함 으로

서 엔진 점화 후 압력상승구간에서의 고공환경 거동특성을 관측 

할 수 있기 때문이다. 그러나 C2 타입으로 설계 할 경우 C1 타

입이나 C3 타입 대비하여 냉각설비가 보다 더 보완 되어야 하

고, 일차원 설계 시 반드시 반영 하여야 한다. 디퓨저의 일차원 

설계에는 아래의 관계식을 사용하고 디퓨저 내부 유동을 고려하

여 디퓨저 내 전압손실을 계산하여 반영한다. 

      

            
   

      

         
 



         
 



      

             
 

          

      

      

   디퓨저 형상의 일차원 설계시 아래와 같은 사항을 파악하여,

설계에 반영한다.

   -연소압력(Pch)과 노즐에서의 온도(Tn)를 고려하고, 노즐 출구 

압력(Pn)과 디퓨저내의 압력(Pdiff) 그리고 노즐 내 압력이 동일하

도록(Pdiff=Patm.=Pn) 한다. 노즐부분에 대한 기하학적 형상도 결정 

되어져야 한다.

   -연소가스를 이루고 있는 성분에 대해서 파악하고, 성분에 대

해서는 디퓨저 내부 이동에 따른 변화는 없는 것으로 가정한다.

   -초음속 유동에 따라 디퓨저 내부에 발생 하여 전압손실을 

가져 오는 충격파는 모두를 고려할 수 없으므로, 디퓨저 후단부

에 발생하는 수직 충격파만을 설계 시 감안하고, 디퓨저 내벽면

에서 발생하는 전압 손실은 무시 한다.

   디퓨저 직경(Ψsu)에 따른 연소실 압력과의 관계, 디퓨저 실린

더 파트의 직경이 각기 다를 때 디퓨저 작동과 종료시점에 관한 

계산을 수행 하였다.

            

            

Fig. 2 The pressure relationship between dia. of 
diffuser and combustion chamber 

   디퓨저의 직경이 작아지면, 디퓨저가 작동을 시작하는 시점의 

압력과 종료 시점의 압력이 현저히 떨어지는 것을 알 수 있다. 

그러나, KSLV-1에 장착될 Kick Motor의 경우 점화 후 압력 상

승 속도와 연소 종료 시점에서의 압력 하강 속도가 너무나 빠르

기 때문에 초기 점화 후 압력 상승 특성을 관찰하는 것은 거의 

불가능 하다. 일차원 설계결과와 같이 고체연료를 사용하는 로켓

엔진 노즐 출구 절단면에서의 압력조건 0.1
+0.07
bar를 형성 하려면 

상기 디퓨저의 형상중 C3 타입을 설계안으로 채택하는 것이 타

당하다. C3타입의 특징으로는 엔진노즐을 충분히 감싸면서도 진

공챔버의 크기가 크지 않다는 점이고, 시험도중 대기압과 디퓨저

내 압력차이로 발생할 수 있는 노즐 부분의 손상에 대해서도 구

조적 강성을 높이기 위하여 별도의 장비나 파트가 필요 없다는 

점이다. 시험도중 대기압과 디퓨저내 압력차이로 발생할 수 있는 

추력측정 시스템에서의 오차도 시험 전 유압 실린더등을 이용하

여 보정이 가능하다.

2.2 디퓨저 냉각 방식

   디퓨저는 5개의 섹션으로 나누고 냉각채널을 만들어 냉각수

를 강제적으로 공급하는 방식을 적용 하였다. 아울러 직접적으로 

고온의 연소생성물과 접촉하는 디퓨저 내피의 구조강도를 높임
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과 동시에 내피와 냉각수 사이의 열교환을 보다 효율적으로 하

기 위하여 각각의 디퓨저 섹션에는 내피와 외피사이에 고강성의 

살(Rib)을 디퓨저 길이 방향으로 설계 하였다. 시험설비의 설계

확증은 일차원 설계 후에 모델시험을 수행하여 검증하는 방법으

로 진행 하였다. 

   냉각채널에 공급하는 냉각수 양의 산정은 디퓨저 내벽면에 

영향을 미치는 연소가스의 평균온도를 근거로 산정 하였다.[9]

   디퓨저 내부 연소가스의 대류 현상 및 디퓨저 내부에서 발생

하는 연소생성물에 의한 연소가스로부터의 열유입도 고려하여 

계산에 반영 하였다. 디퓨저 내부에 공급하는 냉각수의 압력은 

디퓨저 냉각채널 표면에 미치는 온도를 파악하고, 공급하는 냉각

수의 기화점을 예상하여 공급압력을 산정한다. 냉각채널 내부에

서의 수력학 손실과 공급하는 냉각수의 압력(PW)은 냉각채널의 

형상과 공급하는 냉각수의 질유량에 의하여 결정한다. 냉각채널

에 공급하는 냉각수의 압력(PW)의 값은 8
+2 bar정도로, 냉각수를 

공급하는 펌프 시스템의 출력과 디퓨저의 구조적 강도를 고려하

여 산정한 값이다. 

   냉각채널과는 별도로 직접적으로 고온의 연소가스가 닿는 디

퓨저 첫번째 섹션에는 필름냉각 방식을 추가 적용 하였다. 필름

냉각을 위한 냉각수 공급량은, 공급된 냉각수가 전량 기화 할 수 

있는 양을 기준으로 한다. 필름냉각은 근본적으로 고온의 유동이 

직접적으로 디퓨저 내벽면에 닿는 것을 방지하기 위하여 실시하

며, 연소생성물중 고형물이 디퓨저 내벽면에 닿지 못하게 함으로

써 열과 압력에 의한 디퓨저 내벽면의 손상을 줄이기 위하여 실

시 한다. 

   디퓨저 설계검증을 위하여 4.26배로 축소한 축소형 디퓨저와 

실KM과 압력변화 특성이 동일한 소형의 가스발생기를 사용하여 

모델시험을 수행 하였다. 시험에 사용된 가스발생기는 실제 KM

에서 발생하는 연소가스의 열역학적 파라미터를 모사 하였으며, 

실제 KM 을 가지고 시험하는 것과 동일한 효과를 지니기 위하

여, KM의 온도 및 압력, 그리고 실제 KM 연소시 발생하는 연

소가스 성분도 모사 하였다.

Fig.3 The result of model test

   Fig.3 은 축소형 모델시험 시 측정한 가스발생기 및 디퓨저에

서의 압력변화 특성이다. 이러한 모델시험을 여러 차례 수행 하

였고, 그 결과들을 바탕으로 시험설비의 설계를 확정 하였으며, 

또 일차원 계산을 통하여 알게 된 중요파라미터들(Pdiff, Psta.diff, 

PEnd diff.,)을 검증 하였다. 중요 파라미터에 대한 일차원 설계데이

터와 시험데이터의 비교는 Fig.4 에 도시 하였다.

   Fig.4와 Fig.5를 통해서 알 수 있듯이, 필름냉각을 적용하지 

않은 경우 디퓨저 작동 시작점에서의 압력(Psta.diff)과 디퓨저 작

동 종료시점의 압력(PEnd diff.)은 디퓨저 내부 압력이 허용 가능한 

범위내에서 변동할 경우에 일차원 계산 값이 시험 데이터와 거

의 일치하고, 허용범위 안에 있음을 알 수 있다.

Fig.4 The comparison of design data to testing 

data 

   필름냉각 방식을 적용하게 되면, 디퓨저 내부 압력(Pdiff)의 상

승으로 인하여, 노즐내 연소가스 팽창도(ε)의 증가를 불러 오게 

되며, 그에 따라 연소가스 혼합물의 질유량 및 디퓨저내 냉각수 

기화량도 늘어나게 된다. 그리고, 디퓨저가 작동을 시작하는 압

력도 상대적으로 올라가게 된다.(Psta.diff/Pch)

   일차원 계산과 시험을 통해서 엔진의 작동 영역(Normal 

regime)에서 디퓨저 내부 및 노즐에서의 압력은  0.17 ~ 0.10bar 

정도이고, 이 경우 디퓨저 작동시점 압력 및 종료시점의 압력과 

엔진의 연소압력간 관계는 각각 0.75(PEnddiff./Pch)와 0.5(Psta.diff/Pch)

이다. 이 경우 디퓨저 냉각채널에 공급 하는 냉각수의 유량은 연

소생성물인 연소가스 양의 2배 이상을 공급 해 주어야만 한다. 

이 정도 냉각수 유량은 디퓨저 내벽면을 연소가스등으로부터 보

호 하고. 적절한 냉각을 이루어 개발 프로그램을 소화 할 수 있

는 만큼의 시험 회수를 보장 할 수 있다. Fig 5.는 축소 모델시 

측정한 디퓨저 내벽면에서의 온도이다. 

Fig.5 The result of model test - temparature 

variation of inside of the diffuser

2.3 시험설비

   고체연료를 사용하는 로켓엔진을 지상에서 고공환경 모사 시

험을 실시하는 가장 큰 이유는 고공환경 조건에서의 엔진 추력 

파악과, 추진제 및 노즐의 성능검증이라 할 수 있다. 앞서 말한 

이러한 문제점들을 계산과 시험을 통하여, 적절하게 해결 하였

다. 시험설비의 개략도는 Fig.6 이다.

 Fig 6. High Altitude Simulation Test Facility
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엔진 점화 후 노즐 후방부에 저압 환경이 형성 되기 까지 

소요되는 시간을 줄이기 위하여 수축이 가능한 형태의 진공챔버

를 적용 하였고, 두 개의 파트로 설계 되어 있어 각각 디퓨저 첫 

번째 섹션 및 KM의 후방 스커트에 장착 되어 진다. 또 두 개의 

파트로 설계되어진 진공챔버는 유연성을 지닌 고무 Sleeve로 연

결하는 구조 이다.

또 기존의 설비와 달리 추력측정장치로의 접근이 자유로우

며, 추력측정장치의 보정이 수월하게 설계 되었다.

일차원 설계와 축소형 모델 시험을 수행 하였고, 시험설비의 

형상 및 설계를 확정 하였다. 기존의 설비와 비교 하였을 때 본 

설계의 장점으로는 진공챔버의 크기를 소형화 하였으며, 별도의 

추가설비 없이 디퓨저내에 저압의 고공환경을 조성 하였다. 또 

두가지 서로 다른 냉각 방식을 적용하여 디퓨저 내구성을 높였

고, 추력측정부분에서는 측정오차를 최소화 하였다. 

3. 결론

   본 논문에서는 이미 알려진 시험 설비 설계 방법을 참고하고, 

일차원 설계와 축소형 모델시험을 수행하여, 다음과 같은 설계안

을 최종적으로 확정하였다. 

   (1)특수한 장비나 설비 없이 단순 노즐과 디퓨저간의 면적비

로만 진공챔버와 노즐후단부의 압력을 고공환경과 유사한 조건

으로 형성 하였다.(ΨN=0.77).

   (2)시험 대상물인 엔진의 연소가 시작되면 연소생성물인 혼합

가스가 디퓨저를 통하여 적절하게 빠져 나가면서, 노즐후방부와 

디퓨저에서의 압력은 0.15bar를 유지 하도록 설계 하였다.

   (3)고온의 열로부터 디퓨저를 보호하기 위하여 필름냉각과 채

널냉각 두 가지 방법의 냉각방식을 채택 하였다. 결과적으로 디

퓨저의 내부 온도를 550K이하로 유지 하였다. 필름냉각에 공급

하는 냉각수량은 엔진 연소생설물의 25%를 넘지 않는 선에서 

공급하는 것이 중요하다. 

   (4)이상의 연구결과로 지상 고공환경모사 시험설비의 저압 조

성 방법 및 설계기술을 확보 하였으며, 향후 계획된 발사체제 적

용할 엔진의  고공환경 시험설비의 설계 및 제작 기술 기반을 

확보 하였다.
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