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Abstract

To evaluate the hydraulic and cavitation performance of a fuel pump for a liquid 

rocket engine, performance tests of the pump, which consist of hydraulic tests and 

cavitation tests, were conducted in water environment with various condition. In the 

hydraulic tests, the head, efficiency and volute pressure distribution of the pump are 

found to follow the conventional similarity rule, whereas the secondary flow pressure 

shows a small deviation from the similarity rule. As the floating gap is constricted, the 

efficiency of the pump improves and the secondary flow pressure decreases. However, 

the inner diameter of bypass line orifice does not show clear relationship with the 

pump efficiency. In the cavitation tests, measurements of the head and the NPSH 

indicate that the pump shows better cavitation performance as the rotational speed of 

the pump increases.

   록

로켓엔진용 연료펌 의 수력 성능과 흡입 성능을 찰하기 해 연료펌 에 한 성능 

시험을 실시하 다. 성능 시험은 수력 성능 시험과 흡입 성능으로 나뉘며 시험의 편의를 

해 상온의 물을 매질로 택하 다. 수력 성능 시험 결과 양정, 효율, 볼류트 압력 분포 등

은 상사 법칙을 잘 만족하는 것으로 드러났으나, 이차 유로의 압력 분포는 상사 법칙과 약

간의 차이를 보 다. 그리고 로  링 간극을 을 때 펌 의 양정과 효율 모두 좋아지

는 것을 확인할 수 있었고, 바이패스 배 의 오리피스 변화는 연료펌 의 효율 변화와 특

별한 경향성을 보이지 않았다. 마지막으로 흡입 성능 시험 결과 펌 의 시험 회 수를 높

을 때 펌 의 흡입 성능이 증가하는 것을 찰할 수 있었다.

키워드 : 터보펌  (turbopump), 연료펌 (fuel pump), 양정(head), 효율(efficiency),        
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1. 서   론

한국항공우주연구원(항우연)은 2002년 KSR-III 

액체로켓의 성공  발사 이후 성발사용 발사체 

개발이라는  다른 목표를 해 매진하고 있다. 

알려진 바와 같이 KSR-III 로켓엔진은 가압식 엔

진(pressure-fed type engine system)을 채택했기 

때문에 고압 연소를 통한 성능의 극 화에는 한

계가 있다. 즉, 가압식 엔진으로 성을 싣기 

해 필요한 고압의 산화제와 연료를 엔진 시스템

에 제공하려면 로켓의 체 질량 부담이 크게 늘

어난다. 따라서 성 발사라는 더 큰 목표를 달

성하기 해, 엔진 성능의 극 화에 필수 인 터

보펌 를 장착한 새로운 엔진 시스템(turbopump 

type engine system)의 개발이 이루어져야 한다. 

터보펌 를 사용할 경우, 비교  압의 산화제

와 연료를 효과 으로 가압하여 연소실에 달할 

수 있어 로켓의 고성능화, 고추력화에 기여할 수 

있다.

재 항우연에서는 발사체 실용화를 최종 목

표로 액체산소와 로신을 작동 유체로 하는 30

톤  개방형 터보펌 를 개발하고 있다. 개발 

인 터보펌 는 산화제와 연료를 공 하기 한 

두 개의 단단 원심형 펌 와 펌  구동을 한 

단단 충동형 터빈으로 구성된다. 한 각각의 펌

는 로  링을 통해 임펠러 출구에서 나오는 

설 유량을 제어한다. 그림 1은 개발 인 터보

펌 형 로켓 엔진의 개념도이다.

이러한 터보펌  조립체  연료펌 에 한 

성능 시험을 수행하 다. 성능 시험은 크게 수력 

성능 시험과 흡입 성능 시험으로 구별된다. 이 

 수력 성능 시험은 유량에 따른 양정, 효율 등

이 설계 의도와의 부합 여부를 확인하기 한 시

험이고, 흡입 성능 시험은 유효흡입양정(Net 

Positive suction head; NPSH)의 측정을 통해 펌

 안정성에 요한 요소인 흡입 성능을 확인하

기 해 실시한다. 모든 시험은 상온의 물을 매

질로 하여 실시되었으며, 항우연 내에 설치된 터

보펌  성능시험설비에서 이루어졌다.

2. 터보펌  성능시험설비

항우연에 구축된 터보펌  성능시험설비에서

는 물과 공기를 사용하여 터보펌 에 한 상사

시험이 가능하다. 성능시험설비의 체 시험동 

구성은 그림 2에 나타나 있다. 이 장치는 크게 

주시험기와 부 설비로 구별되는데, 주시험기는 

펌 시험기, 터빈시험기, 조립체시험기로 구성되

며, 부 설비는 고압공기 공  시스템(Pressure 

Automatic Regulation System; PARS)과 고압질

소 공  설비로 구성된다. 터보펌   산화제펌

와 연료펌 에 한 성능 시험은 펌 시험기에

서 이루어지며, 부 설비  PARS을 이용한다.

그림 2. 터보펌  시험동 구성그림 1. 터보펌 형 로켓 엔진
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펌 시험기는 펌  단품에 한 수력 성능 시

험과 흡입 성능 시험이 이루어진다. 펌 시험기

는 탱크의 물을 펌 로 흡입하여 다시 물탱크로 

보내는 폐회로 형식의 시험기로 시험기 형상은 

그림 3과 같다. 설비 내 주요 구성 요소로는 모

터, 기어박스, 물탱크, 토크미터, 터빈 유량계, 진

공 펌  등이 있다. 모터와 기어박스는 터빈을 

신하여 펌 를 구동하는 목 으로 사용되며, 

최고 출력 320 kW, 최  회 수 20000 rpm까지 

시험 가능하다. 물탱크는 3 m3의 용량으로 펌  

시험에 필요한 유체(물)를 공 한다. 토크미터는 

펌  구동을 한 동력을 측정하는 용도로 쓰이

며, 축 토크  회 수를 측정한다. 토크미터는 

기어박스와 펌  사이에 치한다. 터빈 유량계

는 작동 유량의 측정에 쓰이며, 펌  하류에 설

치하 다. 진공 펌 는 흡입 성능 시험  펌  

시험기 폐회로 내부 압력을 기압 이하로 낮추

는데 사용되는데 정격 용량은 960 lpm, 최  

용 압력은 10-4 Torr이다.

터보펌 의 성능 검증을 해, 앞에서 언 한 

토크미터, 유량계 이외에 몇 개의 압력 센서와 

온도 센서가 사용된다. 우선 펌  폐회로의 센서

를 살펴보면, 양정 측정에 필요한 펌  입구  

출구 압력은 입구 배 과 출구 배 에서 측정되

며, 유체의 온도는 입구 배 에 설치된 온도 센

서에 의해 측정된다. 펌  본품에는 내부 압력 

분포를 알기 해 볼류트와 임펠러 출구, 이차 

유로에 여러 개의 압력 센서를 설치하 다. 한 

펌 의 안정성을 확인하기 해, 펌  볼류트의 

축방향과 반경방향에 진동 센서를 설치하고, 입

출구 배 에 압력 섭동 센서가 설치하 다. 진동 

센서와 압력 섭동 센서는 고속 샘 링 센서로서 

측정 데이터는 별도로 장된다.

PARS는 압축기  320 bar, 20 ㎥ 용량의 공

기 장 탱크 등으로 구성되어 있으며, 이  일

부가 펌 시험기에 설치된 물탱크에 연결되어 펌

 시험 특성에 따라 탱크 내부를 가압 는 감

압하여 설비를 제어할 수 있게 한다.

3. 성능 시험 개요

3.1 시험조건

시험 상인 연료펌 의 설계 요구 조건은 표 

1과 같다. 시험은 기본 으로 설계 요구 조건에

서의 성능 확인을 목 으로 하되 다양한 조건에

서의 성능을 검증하기 해 시험조건에 변화를 

주었다. 수력 성능 시험의 경우 유량에 따른 

향을 살펴보기 해 설계 유량 비 90% ~ 110%

의 범 의 세 지 에서 시험이 이루어졌으며, 회

수 상사 법칙을 확인하기 해 시험 회 수는 

7000 rpm과 8000 rpm으로 변화를 주었다. 흡입 

성능 시험은 기본 으로 설계 유량에서 시험을 

하되, 고유량에서의 성능 여유를 고려하여 부분

으로 고유량에 한 시험 한 실시하 다. 시

험 회 수는 수력 성능 시험과 마찬가지로 7000

rpm과 8000 rpm에 해 실시하 다. 특히 흡입 

성능은 수력 성능과는 달리 회 수 상사가 이루

어지지 않는다고 알려져 있지 때문에 흡입 성능 

시험에서의 시험 회 수는 요한 시험 변수로 

작용할 수 있다.

그림 3. 펌  시험기 구성

1. Test pump
2. Regulating valve
3. Turbine flow meter
4. Water tank
5. Torque meter
6. Gear box
7 Motor

4

7

3

5 6

1

2

0 m 1 m

표 1. 연료펌 의 설계 요구 조건 (매질: 물)

Item Unit Specification

Flow coefficient - 0.1057

Head coefficient - 1.027

Total efficiency - 65.0

Inlet total temperature K 288

Rotational speed rpm 20,000
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앞서 설명했듯이 연료펌 에는 임펠러 출구에

서 생기는 설 유량을 제어하기 해 두 개의 

로  링이 장착된다. 설 유량의 제어는 로

 링과 펌  로터 사이의 간극을 조 하여 이루

어지는데, 설 유량이 바 면 펌 의 성능에도 

변화가 생긴다고 알려져 있다. 이러한 로  링

의 변화의 향을 살펴보기 해 로  간극을 

0.15 mm와 0.10 mm로 바꿔가며 수력 성능 시험

과 흡입 성능 시험을 실시하 다. 한 설 유

량을 제어하는 다른 방법인 바이패스 배  오리

피스의 향을 살펴보기 해 오리피스의 내경에

도 변화를 주었다. 설계 기  오리피스 내경은 

14 mm이며, 오리피스 변경 시험은 내경 11 mm, 

9 mm, 7 mm, 5 mm인 오리피스를 추가 제작하여 

시험하 다.

3.2 수력 성능 시험 차

연료펌 의 수력 성능 시험 차는 다음과 같

다. 우선 시험  발생될 수 있는 캐비테이션 

상을 방지하기 해 PARS를 통해 시험기의 폐

회로를 가압한다. 가압이 끝나면 밸 의 정상

인 개폐 여부를 확인하고, 기어박스 윤활 장치의 

작동에 이상이 없는지 검한다. 다음으로 시험 

조건을 제어용 컴퓨터(Control System; CS)에 입

력한다. CS에는 시험 시간, 작동 회 수, 가속 시

간 등을 입력할 수 있다. 입력이 끝나면 차에 

따라 펌 를 작동시키게 되는데, 가속 시간을 제

외한 펌 의 수력 성능 시험 시간은 5 ~10 이

다.

시험 데이터는 측정용 컴퓨터(Measurement 

System; MS)에 장된다. 시험 데이터  고속 

샘 링 데이터는 별도의 컴퓨터(MS-FCP)에 일시

으로 장되었다가 시험이 끝난 뒤 MS로 송

된다. 시험 데이터의 계산은 MS에서 계산하고자 

하는 구간을 설정하면 자동으로 이루어지는데, 

이 때의 계산은 시험 실시  장된 0  기록을 

참고하여 이루어진다.

수력 성능 시험의 주요 무차원수에는 유량계

수(Φ), 양정계수(Ψ), 효율(η) 등이 있으며 각각의 

정의는 다음과 같다.

Φ = Q/(A 1Ut 1)        (1)

Ψ =  H/ ( (Ut 2 )
2
/2g)        (2)

η = HQρg/ (TNπ/30)        (3)

여기서 A1은 인듀서 입구 단면 , Ut1은 인듀

서 입구 블 이드  속도, Ut2는 임펠러 출구 블

이드  속도, Q는 유량, H는 양정, ρ는 유체 

도, T는 축 토크, N은 회 수(rpm)를 의미한

다.

3.3 흡입 성능 시험 차

연료펌 의 흡입 성능 시험 차는 다음과 같

다. 흡입 성능 시험은 어느 정도의 캐비테이션을 

보기 한 시험이므로 수력 성능 시험과 같이 별

도의 가압은 하지 않는다. 밸 의 정상 인 개폐 

여부를 확인하고, 기어박스 윤활 장치와 진공 장

치가 하게 작동하고 있는지 확인한 뒤 시험 

조건을 제어용 컴퓨터(Control System; CS)에 입

력한다. 흡입 성능 시험에 한 CS 입력 변수는 

작동 회 수, 가속 시간, 종료 압력 등이 있다. 

시험 시작 후 펌 가 정상 속도에 이르게 되면, 

폐회로의 진공 장치가 작동하여 입구압을 낮추게 

된다. 입구압이 낮아짐에 따라 펌  내부에는 캐

비테이션이 진행되는데, 흡입 성능 시험은 캐비

테이션이 충분히 진행되어 펌  출구 압력이 종

료 압력보다 낮아지면 종료된다. 연료펌 의 흡

입 성능 시험의 경우 정상 상태(캐비테이션이 없

는 상태)의 펌  출구 압력 비 75 %~80 %를 

종료 압력으로 설정하 다. 

시험 데이터의 장은 수력 성능 시험과 마찬

가지로 MS에 장된다. 흡입 성능 시험의 주요 

무차원수에는 캐비테이션 수(σ)가 있으며 정의는 

다음과 같다.

σ = NPSH/( U 2
t 2
/2g)        (4)

캐비테이션 수의 임계값(σcr)은 정상 상태의 캐
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비테이션 수에서 3 %의 양정 감소가 일어난 지

으로 정하 다. 이 σcr값이 작을수록 흡입 성능

이 좋다고 할 수 있다.

4. 시험 결과  분석

4.1 수력 성능 시험

그림 4는 연료펌 의 양정과 효율을 함께 표

시한 특성 곡선이다. 시험 결과 양정과 효율 모

두 설계 유량에서 설계 요구 조건을 잘 만족하는 

것으로 확인되었다. 한 시험 결과가 1-D 해석 

결과와도 잘 일치하 는데, 각각의 차이가 2 %를 

넘지 않았다. 한 그림 4에서도 잘 나타나듯이 

로  링 간극이 작을 때 양정은 상승하고 효율 

역시 상승하는 것을 알 수 있다. 간극 감소에 

한 상승폭은 설계 유량을 기 으로 양정은 0.9

%, 효율은 4 %이다. 이로 미루어 효율의 상승은 

양정으로 인해 이루진다기보다 펌 의 소요 동력

의 감소로 이루어진다고 해석하는 것이 타당한 

것으로 보인다. 효율이 최 가 되는 은 시험 

유량 범  밖의 지역, 즉 유량비 110 % 이상인 

곳에서 존재하는 것으로 추측된다. 그림 5는 오

리피스 내경 변화에 따른 효율 변화를 기록한 그

림이다. 그림의 실선은 기  오리피스(default 

orifice)에서의 시험 결과이다. 그림에서 알 수 있

듯이 오리피스 변화에 따라 에 띄는 효율 변화

의 경향은 찰되지 않았다. 오리피스 내경이 변

하면서 펌 의 양정이 크게 5%까지 변하지만, 

이에 따라 펌  소요 동력 역시 거의 비슷한 비

율로 변하기 때문에 특별한 효율 경향이 드러나

지 않는 것으로 보인다.

그림 6은 로  링 간극 0.15 mm일 때 볼류

트의 원주 방향 네 곳에서 측정한 압력 분포이

다. 체로 회 수 상사 법칙을 잘 만족하며, 고

유량에서 특히 더 잘 일치하는 것을 알 수 있다. 

설계 유량에서도 볼류트 (tongue)를 지나면서 

압력이 약간 증가하는 경향을 보이고 있는데, 이

로부터 볼류트 단면 을 약간 감소시켜 원주 방

향을 따라 볼류트 압력이 균일하게 되도록 해야 

할 것으로 단된다. 로  링 간극에 따른 압

력 분포의 변화는 거의 없었다.
그림 4. 연료펌 의 특성 곡선

그림 5. 오리피스 내경과 효율과의 계 그림 6. 볼류트 원주 방향 압력 분포 (간극 0.15 mm)
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  그림 7은 연료펌 의 내부 유로  이차 유로

( 설 유량이 흐르는 곳)의 형상이다. 이차 유로

는 임펠러 출구에서 두 갈래로 갈라지면서 발생

하는데, 이  하나는 방 로  링을 지나 인

듀서로 흘러 들어간다. 다른 하나는 후방 로  

링, 자유단 베어링, 바이패스 배 을 지나 연료펌

의 입구 유동과 합치게 된다. 이러한 이차 유

로의 제어는 앞서 언 했듯이 로  링 간극과 

바이패스 배 의 오리피스 내경에 의해 이루어진

다.

그림 8은 이차 유로  베어링 후단에서 측정된 

압력 분포를 보여 다. 로  링 간극이 0.15

mm일 때의 압력은 설계 측 압력보다 다소 높

게 나타나 정상 작동 조건에서 연료펌 가 좀 더 

큰 축 방향 하 을 받을 것으로 추정된다. 그러나 

간극을 0.10 mm으로 이게 되면 반 인 이차 

유로의 압력이 크게 감소하는데, 베어링 후단에서

의 압력도 이 에 비해 40%로 감소하 다. 이차 

유로의 압력 분포는 반 으로 회 수 상사 법칙

과 다소 차이를 보 는데, 이에 해서는 향후 추

가 인 연구가 이루어져야 할 것으로 보인다.

그림 8. 베어링 후단 압력 분포

4.2 흡입 성능 시험

표 2는 로  링 간극 0.15 mm에서의 흡입 

성능 시험 결과를 정리한 표이다. Ψref은 캐비테이

션이 발생하지 않은 조건에서의 양정(정압)이다. 

캐비테이션이 일어나기 이 의 양정은 성능 시험 

결과와 잘 일치하며 σcr은 두 시험 회 수 모두 

설계 요구 조건인 0.038보다 작다. 그러나 비슷한 

유량의 두 시험에서 σcr는 다소 차이를 보인다.

표 2. 흡입 성능 시험 결과 (간극 0.15mm)

RPMref 7276rpm 8318rpm

Qref/Qdes 96.5% 95.8%

Ψref 1.128 1.128

Ψcr 1.092 1.092

σcr 0.03468 0.03060  

수식 (4)의 캐비테이션 수는 양정에 한 상사와 

비슷한 형태를 취하고 있다. 그러나 흡입 성능의 

회 수 상사에 해서는 많은 이견이 있으며, 실

제로 Yedidiah 같은 경우 원심 펌 에 한 새로

운 상사식을 제안하기도 하 다. Yedidiah의 상

사식 등 흡입 성능의 회 수 상사에 한 의견은 

회 수(여기서는 인듀서 끝단 속도)에 한 지수

가 2보다 약간 작다는 것이 다수를 이룬다. 표

에서도 알 수 있듯이 이번에 실시한 연료펌  흡

그림 7. 이차 유로의 구성
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입 성능 시험에서도 회 수가 클 때 더 나은 흡

입 성능을 보인 것으로 미루어 연료펌  역시 지

수가 2보다 작다고 단된다. 따라서 실제 회 수

에 한 σcr은 의 시험 결과보다 작을 것으로 

상된다. 이를 입증하기 해 차후 더 높은 회 수

에 한 시험이 이루어져야 할 것으로 보인다.

그림 9는 설계 유량에서 시험된 연료펌 의 

흡입 성능 시험 결과이다. 캐비테이션이 진행되

면서 양정이 격하게 감소하는 것을 확인할 수 

있다. 한 앞서 표에서 살펴보았듯이 시험 회

수가 증가하면서 펌 의 흡입 성능 역시 증가하

는 것을 볼 수 있다. 비슷한 유량과 시험 회 수

에서 로  링 간극은 흡입 성능에 큰 향을 

끼치지 않는 것으로 보인다.

4. 결   론

로켓엔진용 연료펌 에 한 성능 시험을 실

시하 다. 성능 시험 결과 수력 성능과 흡입 성

능 모두 설계 요구 조건을 잘 만족하는 것으로 

나타났다. 

수력 성능 시험에서 로  링 간극이 작을수

록 펌 의 양정과 효율 모두 증가하는 모습을 보

으며, 바이패스 배  오리피스 내경에 따른 효

율 변화의 경향성은 드러나지 않았다. 양정, 효율 

볼류트 압력 분포 등은 회 수 상사 법칙을 잘 

만족하 으나, 이차 유로 압력은 상사 법칙과 약

간 다른 경향을 보 다.

흡입 성능 시험에서 펌  회 수가 높아질수

록 흡입 성능이 상승하 다. 그리고 로  링 

간극은 흡입 성능 변화가 큰 향을 주지 않는 

것으로 단되었다. 

추후 이차 유로 압력과 펌  회 수와의 계, 

유량과 펌  회 수가 흡입 성능에 미치는 향 

등에 한 연구가 필요할 것으로 보인다.
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