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ABSTRACT

  This study for prediction of startup characteristics for 30 tonf liquid rocket engine TP-GG-CC 

coupled test was performed on the basis of the previous TP-GG test and prediction results. For 

determining the valve sequence the startup analysis was performed by the specified program for 

several main valve time and the adequate valve sequence for startup could be obtained.

       록

  본 연구는 30톤  액체로켓엔진의 TP-GG-CC의 시동특성에 한 연구로써, 기수행한 TP-GG 연계시

험의 결과  측에 바탕을 두고 있다. CC가 장착됨에 따라 주밸 의 개방시간을 결정하여야 하며 

그에따라 시동특성을 살펴보았고, 다양한 밸  개방시간을 용하여 한 결과를 얻을 수 있었다.

Key Words: Liquid Rocket Engine(액체로켓엔진), Turbopump Unit(터보펌 유닛), Gas Generator

(가스발생기), Combustion Chamber(연소기), Startup(시동)

1. 서    론

  액체추진제로켓엔진은 여러 구성품이 모여 이

루어진 조립체이다. 이러한 액체로켓엔진을 구성

하는 주요 구성품은 터보펌 식 엔진의 경우 크

게 터보펌 , 가스발생기, 연소기  밸 류로 

나  수 있다. 터보펌 는 다시 산화제 펌 , 연

료 펌   터빈으로 나  수 있는데, 추진제의 

도차로 인한 각 펌 의 회 속도비에 따라 1

축 펌 로 구성할 수도 있고 각각 다른 펌 로 

구성하여 사용할 수도 있다. 를 들어 LOX/

로신 추진제의 경우 도차가 크지 않기 때문에 

1축으로 각각의 펌 가 연결된 형태를 사용하지

만 LOX/LH2의 경우 도차가 무 크므로 하

나의 축으로 두 펌 를 연결하여 작동하기에는 

무리가 따르므로 각각 두 개의 펌 를 따로 작

동하는 방식을 사용한다. 이때 펌 에서 요구되

는 동력은 터빈에서 생산을 한다. 정상상태에서

의 터빈을 구동하기 해서는 지속 으로 에 지

가 높은 기체를 터빈으로 유입시켜야 한다. 이것

을 해 LOX/ 로신 추진제 엔진에서는 가스 
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발생기를 사용한다. 가스발생기에서는 터빈의 재

질과 지속시간 등의 구조 인 으로부터 최

한의 에 지를 보유할 수 있도록 연소하게 된

다. 일반 으로 가스발생기의 온도는 약 900±100 

K정도의 범 를 사용한다[1]. 이러한 조건을 만

들기 해서는 연료과농의 연소를 하여야 하는

데 이때 발생하는 연소가스의 물성치는 계산

으로 는 실험 으로 구하기 매우 어려운 범

이다.이 게 정상 으로 터보펌 가 구동되면 펌

의 토출압 수 으로부터 한 밸  작동이 

순차 으로 일어나면서 연소기로 산화제와 연료

가 주입된다. 발화성 추진제를 갖는 경우는 

특별한 화장치가 필요하지 않지만 LOX/ 로

신 등의 추진제를 갖는 엔진의 경우는 화를 

해 TEAL/B 등의 화 추진제를 사용하여 연

소기의 화를 활성화하기도 한다. 이로부터 연

소기의 압력이 정상상태로 유지되면 비로소 엔

진의 정격압력, 추력 등이 발생하여 로켓의 추진

력을 얻게 된다.

시각[s] 명령

0.0
터빈에 시동 가스 공 ,

GG 괸련 퍼지 시작, GG 화기 작동

0.66 GG 연료 공

0.8
GG 산화제 공

GG 연료 퍼지 종료

1.5 시동 가스 공  종료

2.5 GG 혼합비 피드백 제어 시작

3.0
가스발생기 연소압 감시 시작

GG 산화제 퍼지 종료

45.0
GG 연료 퍼지 시작,

GG 산화제 퍼지 시작

Table 1. Cyclogram for closed loop test

  액체로켓엔진의 반 인 구동은 에서 언

한 바와 같으나, 실제로 가장 특성을 측하기 

어려운 구간은 엔진의 시동 부분이다. 이는 터보

펌 가 정지 되어있을 상태에서부터 시동 가스

로 터빈을 시동하고 그후 일정 토출압이 발생하

면 가스발생기 측으로 한 혼합비로 추진제

를 유입시켜 가스발생기가 원활한 연소반응을 

일으켜 터빈을 구동하는 구간으로서 일반 인 

엔진에서는 약 1.5～3.0  가량이다. 이때 요한 

것은 기 시동 기체의 양과 각 밸 의 개방시

간 등을 히 결정하여 시스템에 무리가 되지

않는 범 에서 시간을 결 하고 한 빠른 기동

이 될 수 있도록 하는데 이 있다.

  본 연구에서는 액체로켓엔진의 기 엔진 형

태인 터보펌 -가스발생기-연소기(TP-GG-CC)의 

조합체로부터 엔진의 시동 시 발생하는 시스템

의 특성에 해 고찰하 고 각 밸 의 개방시간

을 결정하여 회 속도 특성을 측하 다.
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Fig. 1. Calculated results compared with test results 

2. TP-GG-CC 유동 구성

2.1 폐회로 시험과의 연 성

  TP-GG-CC 해석에 앞서 TP-GG 시험에서 폐

회로 시험에 한 것을 알아볼 필요가 있다. 

TP-GG 시험은 앞서 언 하 듯이 엔진에서 추

력을 발생시키기 한 추진제를 연소기로 주입

하기 해 장착한 추진제 공 장치이다. 이 구성

품이 제때에 작동하지 않거나 는 늦게 작동을 

한다면 엔진이 기동되지 않거나 가스발생기로 

과도한 추진제 유입으로 혼합비가 목 한 값으

로부터 벗어나 가스발생기의 연소압을 과도하게 

높여 터빈의 손상을 입힐 수 있다. 그러므로 연

소기를 장착하여 시험하기 에 TP-GG의 폐회
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로 시험으로 한 시동 시 스를 찾아야 한다. 

이것에 한 것은 문윤완 등[2]이 TP-GG 연계시

험에서 폐회로에 한 시험과 해석을 수행한 것

을 참고하면 된다. 이때 사용한 시 스는 Table 

1과 같다.

  문윤완 등[2]은 한 Fig. 1과 같이 TP-GG 시

험과 해석을 비교함으로서 개발한 시동 로그램

의 유용성을 입증하 다.  Fig. 1에서 보면 시동 

특성이 시험과 정성 , 정량 으로 잘 일치하는 

것을 볼 수 있다. 이를 바탕으로 TP-GG-CC의 

시동특성을 측하 다.

2.2 TP-GG-CC 유동 구성  시동해석방법

  TP-GG-CC의 시동특성을 측하기 해 Fig. 

2와 같이 먼  각 추진제의 흐름에 한 유동을 

구성하여야 한다.
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Fig. 2. Schematic for hydraulic network of closed 

loop test for analyzing startup

  Figure 2에서 보면 터빈의 시동은 기체수소

(GH2)를 사용한다. H-1과 같은 실제 엔진에서는 

SPGG(Solid Propellant Gas Generator)를 사용하

여 시동한다[3]. 하지만 본 연구에서는 시험의 

편의성을 고려하여 상온의 수소기체로 시동한다. 

이때 수소기체의 유량은 기설정된 SPGG의 동력

과 동일하게 되도록 설정한다. 

  TP-GG-CC 시스템의 시동 해석을 해 Fig. 2

와 같이 추진제 유동 network를 구성하 다. 터

보펌  조립체와 가스발생기는 그림에서와 같이 

연결되어 있고 터빈은 수소 기체를 사용하여 시

동하고 가스발생기의 연소 기체로 구동한다. 해

석은 문윤완 등 [4]이 발표한 수력학  배  채

움 시간과 유동 항 등을 계산하 고 터보펌

는 각각의 수두와 효율을 기시험에서 검증된 식

으로 수정하 다. 한 터빈의 경우도 동력을 효

율과 질량유량이 포함된 식으로 유도하여 해석 

로그램에 도입하 다. 가스발생기  연소기의 

연소 상의 경우 CEA [5]를 이용한 화학평형을 

고려하 다.

3. 결    과

  TP-GG 연계시험에서는 주밸 를 개방한 상태

에서 시험을 수행하 다. 하지만 TP-GG-CC 연

계시험에서는 주밸 를 닫고 시험하여야 한다. 

그 이유는 주밸  단에서 충분한 압력 증가가 

되어 연소기로 유입되는 유량이 보다 정격조건

에 가깝게 해야하기 때문이다. 그러므로  본 연

구에서는 시동 시 스를 결정하기 행 주밸

의 개방시간을 결정하여야 한다. 하지만 TP-GG 

시험으로부터 한 가스발생기측 밸 의 개방 

시간을 결정하 으므로 이 시간은 동일하게 유

지되어야 할 것이다. 주밸 의 개방시간을 결정

하기 해 Table 2와 같은 조건으로 계산을 수

행하 다.

case 1 case 2 case 3

MFV 1.0 sec 0.68 sec 0.58 sec

MOV 1.2 sec 0.82 sec 0.72 sec

Table 2. Cases for main valves open time
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Fig. 3. Rotating velocity of TPU according to 

main valve opening time

  Figure 3은 주밸  개방시간에 따른 터보펌

의 회 속도를 나타내고 있다. 그림에서 보면 정

상상태일때에는 큰 변화가 없지만 밸  개방시

간에 따라 천이구간에서는 크게 달라지는 것을 

볼 수 있다. 이는 추진제 주유동측에 장착되어 

있는 주밸 가 닫힘상태에서 시동하 기 때문에 

발생한 상이라 생각된다. 이로부터 밸 의 개

방시간을 앞당길 수 있다고 단할 수 있다.

TIME (SEC)

P
C

C
(k

gf
/c

m
2 )

0 1 2 3
0

10

20

30

40

50

60

MFV 0.60, MOV 0.74

MFV 0.0, MOV 0.0

MFV 1.02, MOV 1.22

MFV 0.70, MOV 0.84

Fig. 4. CC pressure according to main valve 

opening time

  Figure 4는 각 밸 의 개방시간에 따른 연소기 

연소압의 변화를 나타내고 있다. 그림에서 보면 

MFV 0.60 , MOV 0.74 일 경우에도 연소압

이 비교  부드럽게 증가하는 것을 볼 수 있다. 

그러므로 Fig. 3과 Fig. 4를 종합하여 보면 MFV

의 개방시간은 0.60 , MOV의 개방시간은 0.74 

로 결정할 수 있었다.

4. 결    론

  본 연구에서는 TP-GG-CC 시스템의 시동특성

을 고찰하 다. 주밸 를 닫고 시동함으로 보다 

빠른 시동특성을 측할 수 있었으며 이로부터 

주밸 의 개방시간을 결정할 수 있었다. 이때 

MFV 0.60 , MOV 0.74 로 결정되었다.
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