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Abstract

An effective control of the axial thrust of a turbopump is one of the critical issues for

obtaining its operational stability. Axial thrusts of the fuel pump for the 75-ton class rocket

engine under development were measured with water as a test propellant at a room temperature.

According to the test results, the axial thrust of the fuel pump seemed to satisfy the axial force

condition of its bearing. Also, the thrust was increased as a whole when the flowrate of the

pump was decreased. Furthermore it was found that the thrust and the leakage flowate were

modified when the gaps between the floating ring seals and the impeller were changed.

초 록

축추력의 효과적인 제어는 터보펌프의 작동 안정성을 확보하는 데 중요한 기술 중 하나

이다. 현재 개발 중인 75톤급 로켓엔진용 연료펌프에 대한 축추력 측정을 상온의 물을 매

질로 하여 실시하였다. 시험 결과, 연료펌프의 축추력은 펌프 베어링의 축방향 하중 조건

을 만족하는 것으로 예상되었다. 또한 연료펌프의 축추력은 대체로 유량이 작을수록 커졌

다. 그리고 플로팅 링 실과 임펠러 사이의 간극이 바뀌었을 때, 연료펌프의 축방향 하중과

후방 누설 유량이 변화하는 것을 확인하였다.
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1. 서 론

액체추진로켓의 엔진 시스템은 추진제(연료 및

산화제)의 공급 방식에 따라 크게 가압식 엔진

시스템과 터보펌프식 엔진 시스템으로 나뉜다.

이 중 터보펌프식 엔진 시스템은 가압식 엔진 시

스템에 비해 무게 감소의 이점이 있어 현재 제작

되고 있는 대부분의 액체추진로켓에 사용되고 있

다[1]. 그러나 터보펌프식 엔진 시스템은 그 구조

가 복잡하여 설계에 많은 주의가 필요하다. 터보

펌프식 엔진 시스템 중 터보펌프에 국한하여 살

펴보았을 때 주로 제기되는 문제점은 충분한 펌
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프 흡입 성능의 확보와 효과적인 축추력의 제어

를 들 수 있다. 두 현상 모두 터보펌프의 안정성

에 매우 중요한 문제로 로켓 엔진의 개발의 핵심

기술이라 할 수 있다. 특히나 이 둘은 아직 입증

된 수치 해석 기술이 없기 때문에 다양한 실험

결과의 확보 및 수치 해석 기술의 개선이 필요하다.

국내에서의 터보펌프의 개발은 1999년부터 본

격적으로 시작되었는데, 지난 2008년 수행된 30

톤급 터보펌프에 대한 실매질 시험 및 가스발생

기 연계 시험으로 개발된 펌프의 성능을 검증함

으로써 실용화의 단계에 이르렀다[2]. 또한 30톤

급 터보펌프의 개발 중 펌프의 축추력을 측정하

기 위한 축추력 측정 장치를 고안하여 펌프의 안

정성을 확인한 바 있다[3].

현재 한국항공우주연구원(항우연)에서는 한국

형 발사체에 적용 가능한 75톤급 개방형 액체로

켓엔진용 터보펌프를 개발하고 있다. 개발 중인

터보펌프는 액체산소와 케로신을 매질로 하며 단

단 원심형 펌프인 산화제펌프, 연료펌프와 이를

구동하기 위한 단단 충동형 터빈으로 구성되어

있다. 여기서는 연료펌프에 대한 축추력 측정을

통해 펌프의 축추력 특성을 살펴보도록 하겠다.

2. 시험 개요

2.1 연료펌프의 내부 구조

로켓엔진용 터보펌프는 고유량의 추진제를 높은

압력 조건으로 이송시켜야하는 동시에 소형경량으

로 제작되어야 한다. 따라서 펌프에는 일반적으로

축류형 인듀서가 결합된 편흡입(single suction)

원심형 임펠러가 장착된다. 현재 항우연에서도

개발 중인 터보펌프의 구조 역시 이와 같다. 이러

한 구조의 펌프는 임펠러 앞면과 뒷면에 작용하

는 압력이 평행을 이루지 못하기 때문에 축방향

하중이 발생한다. 특히 터보펌프의 경우 일반 산

업용 펌프와 달리 높은 압력에서 작동되가 때문

에 축추력 역시 클 수 밖에 없으며, 이런 축추력

을 효과적으로 제어하지 못하면 베어링의 수명이

단축되거나 손상으로까지 이어질 수 있다. 따라서

펌프의 작동 안정성 확보를 위해 축추력은 꼭 검

증해야할 핵심 기술이다[4].

축추력 측정에 사용한 연료펌프의 레이아웃을

그림 1과 같이 나타내었다. 연료펌프는 흡입성능

향상을 위해 임펠러 앞에 인듀서가 장착되어 있으

며, 인듀서와 임펠러에서 가압된 유체는 볼류트와

디퓨져를 통해 펌프 출구로 나가게 된다. 임펠러

전후방에는 플로팅 링 실(floating ring seal)이 장착되

어 임펠러에서 나오는 누설 유량의 양과 압력을 조절

한다. 임펠러 전방으로 누설된 유체는 전방 플로

팅 링을 거쳐 인듀서 후방으로 유입되고, 임펠러

뒤쪽으로 누설된 유체는 후방 플로팅 링을 거쳐

후방 베어링을 냉각시킨 뒤 바이패스 배관을 지나

펌프 입구로 순환된다.

그림 1. 연료펌프의 레이아웃

연료펌프의 축추력은 후방 베어링에서 지지되는

데, 임펠러와 플로팅 링 실 사이의 간극과 바이패

스 배관의 오리피스 등을 통해 그 힘을 제어할 수

있다. 플로팅 링 실의 간극이 줄어들면 플로팅 링

에서의 압력 손실이 증가하고 플로팅 링 뒤쪽의

압력이 작아진다. 바이패스 배관에 오리피스를

장착하는 경우에는 오리피스로 인해 압력 손실이

생겨 이차 유로 압력이 커진다. 펌프의 축추력은

이러한 이차 유로 압력 변화를 통해 조절될 수 있다.
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2.2 시험 설비 및 시험 내역

연료펌프의 축추력 측정은 항우연에 있는 터

보펌프 성능시험설비[5] 내에 있는 펌프 단품 시

험실에서 이루어졌다. 시험설비는 30톤급 터보펌

프 개발 때 확장한 설비를 개량하여 사용하였는

데, 모터와 기어박스를 이용하여 펌프를 구동시

키며 상온의 물을 폐회로로 순환시켜 시험을 진

행한다(그림 2 참조). 펌프 단품 시험실에서 연료

펌프의 단품 시험은 모터 용량의 한계 때문에 최

대 5500rpm까지 가능하다. 축추력 측정은 30톤

급 터보펌프 개발 때 고안된 것을 사용하였으며,

펌프 내부의 축추력이 측정 장치에 전달되도록

하기 위해 펌프의 축추력 베어링은 하중을 받을

수 없는 같은 크기의 원통롤러베어링으로 교체하

였고 펌프와 측정 장치의 로터는 강체 커플링

(rigid coupling)으로 연결하였다[3].

1. Test pump
2. Regulating valve
3. Turbine flow meter
4. Water tank
5. Axial thrust measurement unit
6. Gear box
7. Motor
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그림 2. 펌프 단품 시험 설비

시험 분석에 사용한 주요 무차원 변수와 그

정의는 식 (1)~(4)과 같다[6]. 여기서 Pot는 펌프

출구전압, Pit는 입구전압, Ut2는 임펠러 끝단 속

도, Ps는 측정 위치에서의 정압, FA는 축추력 측

정값(입구 유동 방향이 양의 값), rt2는 임펠러 끝

단 반지름, Δ는 임펠러와 플로팅 링 실 사이의

간극이다.

   
  



 (1)

       


 (2)

  
   

 

 (3)

  

 (4)

연료펌프의 축추력 측정은 설계 유량비(flow

ratio; 설계유량계수에 대한 측정유량계수의 비

율)에서 회전수에 따른 펌프의 성능을 파악하는

시험과 일정한 회전수에서 유량비에 따른 펌프의

축추력을 측정하는 시험으로 나누어 실시하였다

(표 1 참조). 또한 임펠러와 플로팅 링 실과의 간

극을 바꾸어 그 영향을 살펴보기도 하였다.

Index Test speed (rpm) Flow ratio Δ*

T1 1990~4990 0.99~1.02 0.00187

T2 4500 0.85~1.18 0.00187

T3 2000~5000 0.99~1.01 0.00149

T4 4500~4510 0.86~1.14 0.00149

표 1. 축추력 측정 내역

3. 시험 결과
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그림 3. 연료펌프의 양정

유량비 변화에 따른 양정의 변화를 비교하기

위해 축추력 측정 때 계측된 양정과 수력성능시

험(Δ*
=0.00187)에서 측정된 양정[7]을 그림 3과

같이 나타내었다. 일반적으로 펌프의 양정은 회

전수 상사 법칙을 만족하기 때문에 회전수에 따
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른 양정 계수의 차이가 거의 없는 것으로 알려져

있다. 또한 플로팅 링 간극이 작을수록 누설 유

량이 작아지기 때문에 펌프의 양정이 크다고 알

려져 있다.

시험 T2의 결과와 수력성능시험 결과 사이에

큰 차이가 없기 때문에 후방 베어링의 교체 등

축추력 측정을 위한 펌프의 수정이 양정에 큰 영

향을 끼치지 않았다고 할 수 있다. 또한 T2와 T4

결과를 비교해보면 예상과는 달리 플로팅 링 간

극의 영향이 작았다.
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그림 4. 회전수에 따른 연료펌프의 축추력

설계유량에서 회전수에 따른 연료펌프의 축추력

특성을 그림 4와 같이 정리하였다.

전체적으로 임펠러와 플로팅 링 실 사이의 간

극이 작은 T3에서의 측정값이 T1보다 크게 나타

났다. 이는 간극 축소로 임펠러 후방의 압력이 줄

어들어 임펠러 후방에서 인듀서 방향으로 작용하

는 힘이 작아졌기 때문으로 해석된다. 회전수가

커질수록 axial thrust coefficient가 작아지고 있어

연료펌프의 축추력은 회전수 상사 법칙이 만족하

지 않는데, 축추력에 영향을 미치는 이차 유로

압력이 회전수 상사 법칙을 만족하지 않기 때문

으로 보인다. 그리고 베어링 성능 시험에 적용하

는 하중[8]을 고려하였을 때, 제작된 연료펌프의

축추력은 펌프 작동에 적합한 수준으로 판단된다.
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그림 5. 유량비에 따른 연료펌프의 축추력

유량비에 따른 연료펌프의 축추력 특성은 그

림 5와 같다. 대체로 유량이 작을수록 축방향 하

중이 증가하는데 이는 저유량으로 갈수록 임펠러

출구 압력이 커지기 때문으로 판단된다.

이와 같은 축추력 경향은 일반적인 원심펌프

의 축추력 경향과 일치한다[9]. 또한 유량비에 따

른 축추력의 변화는 플로팅 링 실 간극이 클 때

더 심한 것으로 나타났다.
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그림 6. 후방 플로팅 링 실 출구 압력
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그림 4에서 나타난 플로팅 링 실 간극 변화로

인한 축추력 변화의 원인을 확인하기 위해 후방

플로팅 링 실의 출구 압력을 그림 6과 같이 표현

하였다. 플로팅 링 실 간극 축소로 후방 압력이

25% 가량 줄어든 것을 알 수 있다. 또한 저유량

으로 갈수록 임펠러 출구 압력이 높기 때문에 두

시험 모두 플로팅 링 실 후방의 압력 경향 역시

저유량에서 높게 나타났다.
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그림 7. 후방 누설 유량

연료펌프의 바이패스 배관의 형상 특성을 이

용하면 후방 누설 유량(q)을 유추할 수 있는데,

이러한 누설 유량과 펌프 출구에서 측정된 주 유

동의 유량(Q)과의 비율을 그림 7과 같이 나타내

었다. 두 시험 모두 저유량으로 갈수록 q/Q의

비율이 커지고 있어 저유량에서의 펌프의 체적

효율이 작아지는 것을 알 수 있다. 또한 플로팅

링 실 간극이 작아 유로 손실이 큰 T4에서의 누

설 유량이 T2보다 작았다. 그

림 7에는 4번 베어링 후방 압력(PRBr)을 함께

표기하였다. 이론적으로 베어링 후방 압력은 바

이패스 배관 내부에서의 압력 손실과 바이패스

배관의 유입부, 유출부에서의 압력 손실의 합으

로 나타낼 수 있다. 따라서 PRBr은 누설 유량과

관계가 있는데, 그림을 보면 누설 유량이 작은

것으로 추정되는 T4에서 압력이 작게 나타났다.

4. 결 론

75톤급 로켓엔진에 적용하기 위해 개발 중인

연료펌프에 대한 축추력 측정 결과 다음과 같은

사실을 확인할 수 있었다.

Ÿ 축추력 측정 중 계측된 양정은 같은 모델에

대한 수력성능시험에서 계측된 양정과 거의

비슷하였다.

Ÿ 두 종류의 플로팅 링 실을 가지고 축추력 측

정을 한 결과, 두 모델 모두 베어링의 축방향

하중 조건을 만족하였다.

Ÿ 플로팅 링 실 간극이 작을 경우, 임펠러 후방

으로의 누설 유량이 감소하였고 이에 따라

후방 베어링 압력이 줄어들었다. 이러한 압력

변화가 펌프의 축추력 변화의 원인이 되었다.
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