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Abstract

To develop a liquid rocket engine with high reliability and safety under constraints of limited

time and budget an optimal diagnosis system for the engine needs to be developed in parallel

with the development of the engine.

This paper is intended to set a development direction of the diagnosis system for the liquid

rocket engine through the literature survey and addresses possible engine defects, characteristics

of parameters for diagnosis and diagnostic methods including real-time diagnosis,

post-test/post-flight diagnosis, fault detection method, parameter circuit method and test

diagnosis. In addition tasks to be performed in the design and operation phases of the engine

and foreign application case of engine diagnosis are presented.

초 록

한정된 기간과 비용 하에 높은 신뢰도와 안전성을 갖는 엔진을 완성하기 위해서는 엔진

개발과 병행하여 엔진에 최적화된 진단시스템의 개발이 필요하다.

본 연구에서는 진단시스템의 개발방향을 정립하기 위하여 해외문헌을 바탕으로 엔진에

서 발생 가능한 고장들, 상태진단을 위한 검사파라미터의 특성, 진단방법들(실시간 진단법,

사후 진단법, 사고원인 분석법, 파라미터 계통법, 시험진단법)을 고찰하였고, 엔진 개발단계

및 운용단계에서 수행해야할 진단관련 과제들을 제시하였으며, 해외의 액체로켓엔진 진단

사례를 정리하였다.
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detection), 검사 파라미터 (controlling parameter)

접수일(2012년 9월 17일), 수정일(1차 : 2012년 10월 16일, 2차 : 2012년 10월 24일, 게재 확정일 : 2012년 11월 1일)

* 엔진팀/kimcw@kari.re.kr ** 엔진팀/psy@kari.re.kr *** 엔진팀/wkcho@kari.re.kr

1. 서 론

액체로켓엔진은 다수의 구성품이 서로 긴밀히

결합된 복잡한 시스템으로, 높은 에너지밀도를

가지고 극한 상황에서 작동함으로 사고발생 가능

성이 높으며, 사고발생 시 엔진 자체뿐만이 아니
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라 시험설비 혹은 발사대에 큰 피해를 줄 수 있

다. 더불어 사고 발생으로 엔진의 하드웨어가 크게

손상될 경우 사고의 원인 파악에도 어려움이 발생

한다. 따라서 엔진의 운용 시 엔진의 작동상태를

정확히 파악하고 비상상황이 발생 할 때 즉각적인

조치로 사고를 최소화하는 수단이 요구된다.

우주기술선진국들에서는 이러한 필요에 맞게

액체로켓엔진 개발과 운용에서 진단시스템과 사고

방지시스템을 도입하여 활용하고 있으며, 현재에

도 최적화와 최신화하는 노력을 지속하고 있다.

액체로켓엔진의 개발에는 많은 비용이 소요되

며 항시 사고의 위험성이 내재되어 있다. 일반적

으로 액체로켓엔진 개발비용이 전체 발사체 개발

비용의 50%를 넘고, 엔진의 결함에 의한 사고가

발사체 사고의 40%를 상회하므로 엔진 개발비용

을 최소화하면서 동시에 엔진의 신뢰도를 높이는

방안으로 엔진의 진단 및 사고방지시스템에 대한

체계적이고 종합적인 연구가 절실하다.

본 논문은 본격적인 액체로켓엔진 진단시스템

의 개발에 앞서서 해외 문헌을 바탕으로 현존하

는 다양한 진단방법론에 대해 연구하여 향후에

진행될 진단시스템 개발의 방향을 정립하는데 도

움이 되고자 한다.

2. 액체로켓엔진의 상태 진단

2.1 엔진 진단의 개요

2.1.1 진단 및 상태의 정의

액체로켓엔진의 진단은 엔진의 상태를 파악하

는 것으로, 진단의 주요 과제는 엔진의 상태 검

사, 고장의 원인과 고장위치 파악 그리고 엔진의

상태 예측이다. 만약 진단의 주요 과제가 엔진의

상태를 분류하는 것으로 한정될 때에는 상태검사

라는 용어가 주로 사용된다 [1].

여기서 엔진의 상태란 어떤 시간에서 엔진 구

성품의 작동과정들이 상호 작용하면서 결정되는

엔진의 속성을 의미하며 [2], 결함의 존재여부에

따라 무결함(정상)과 결함상태로, 작동능력에 따

라 작동가능과 작동 불능상태로 나뉜다. 무결함

상태는 엔진 제작 및 보정 시 엔진의 특성값들이

설계문건에 제시된 한계 내에 있고, 추진제 공급

조건 등의 엔진외부요인이 엔진 운용조건에서 고

려된 한계값 안에 있을 때를 말한다. 결함은 엔

진의 하나 이상의 특성(내부 파라미터)이 설계문

건의 허용분산범위를 초과하거나 혹은 외부요인

이 허용조건을 벗어날 때를 말한다.

엔진의 작동능력은 엔진이 운용 사이클로그램

에서 고려된 모든 과제를 수행할 수 있음을 의미

한다. 따라서 엔진에 결함이 있다는 것이 엔진의

작동능력 상실을 의미하지는 않는다. 일례로 추

진제의 누설량이 적을 경우 엔진의 작동능력은

유지될 수 있다.

2.1.2 진단의 활용

엔진의 제작 품질과 신뢰도 향상을 위한 방법

으로 엔진의 제작, 보관 및 운용 등의 모든 단계

에서 상태진단방법을 개발하고 적용하는 것이 필

요하다. 엔진의 진단은 표 1과 같이 엔진의 상태

검사, 상태 예측, 이력조사, 신뢰도결정, 제작품질

관리와 비상정지 등에 사용되어 엔진의 신뢰도와

안전성 향상에 주요한 역할을 수행한다.

과제 내 용

상태

검사

엔진의 결함유무 및 작동가능성을 확인하기

위하여 엔진의 실재 상태에 대한 정보를 상태

진단을 통하여 획득한다.

상태

예측

엔진의 상태 예측은 엔진을 여러번 재사용해

서 시험을 할 경우나 엔진을 정비할 때 발생하

는 주요 과제이다.

이력

조사

엔진의 과거 이력에 관련된 문제는 엔진의 고

장 원인을 조사할 때 발생한다. 즉, 이력조사는

현재의 엔진 상태를 이르게 한 초기 가능한 결

함을 확인하는 문제로 귀착된다.

신뢰도/

제작

품질

관리

엔진의 진단 결과는 신뢰도 결정과 제작품질을

관리하는데 사용된다. 이 과제는 단일 엔진이

아닌 동종엔진들의 진단 결과의 통계에 기반을

둔다.

사고

방지

엔진의 사고방지시스템은 엔진작동 시 진단시

스템에서 비상상황을 포착하면 엔진을 안전하

게 정지시키는 목적을 가진다. 적절한 진단 및

사고방지시스템의 이용은 개발시험의 비용과

시간을 크게 줄일 수 있다.

표 1 엔진진단과 신뢰성 과제의 관계 [3]
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분류 분류 기준 및 특징 예

1

그룹

- 고장에 이르는 비상상황의 발전 속

도가 사고방지시스템의 작동속도보

다 빠른 경우이다. (여기서 사고방지

시스템의 최소작동시간은 사고확인-

명령알고리즘과 cut-off밸브 작동속

도의 합이다)

- 액체로켓엔진 고장의 30%를 차지.

- 고장은 비상상황의 발전 마지막 단계

에서 관찰되며, 비상상황의 발전속도

는 파이로밸브의 작동속도보다 짧다.

- 고장의 예방에는 구성품의 구조상태

에 대한 정보를 이용하는 알고리즘

이 요구된다.

터보펌프

고장

2

그룹

- 비상상황의 발전속도가 0.04~0.05sec

에 해당한다.

- 작동파라미터(압력, 온도)에 대한 정

보를 이용한 알고리즘으로 고장을

국소화하여 대형사고의 발생을 방지

할 수 있다. 이 경우 사고방지시스

템의 구동요소 작동시간은 최소가

되어야한다.

기체진입

에 의한

산화제펌

프 고장

3

그룹

- 몇십분의 1초 이상의 사고발전속도

를 가진다.

- 엔진 작동파라미터 정보를 이용하는

사고방지 알고리즘으로 사고확산 방

지가 가능하다.

추진제와

가스의

누출

표 2 고장의 분류 [6]2.2 액체로켓엔진의 고장

2.2.1 엔진 고장의 분류

액체로켓엔진의 고장은 엔진의 시험 및 운용

시에 엔진이 작동불능상태로 되는 사건으로 정의

된다 [4].

고장(Failure)은 그림 1과 같은 발전 단계를 갖

는데, 고장의 첫 단계는 결함(Fault)이다. 그림에

서 일 때 결함(배관 누설, 베어링 결함 등)이

발생하면 이로 인하여 작동과정의 파라미터들이

변한다. 비상상황(Emergency situation)이란 결함

에 의하여 엔진이 정상작동상태로부터 천이과정

을 겪거나 새로운 작동조건 상태가 발생하는 사

태를 말하며, 이때 특별한 예방수단을 사용하지

않는다면 파라미터는 작동능력으로 정의되는 한

계값( )에 도달하고 고장상태로 진입한다.

그림 1 고장의 발전단계 [2, 3, 5]

고장은 여러 가지 다른 형태로 발생할 수 있

으며, 주요 고장은 구성품 또는 엔진의 파괴, 자

동정지, 주요파라미터의 허용한계값 초과 등이

있다 [2].

엔진 고장은 비상상황의 발달 속도에 따라 아

래 표 2와 같이 3그룹으로 분류된다.

2.2.2 고장 검사파라미터

엔진의 운용 중 고장의 발생은 엔진 및 시험

설비에 큰 피해를 입힐 수가 있다. 따라서 사고

를 미연에 방지하고 발생한 사고의 원인을 규명

하기 위하여 진단시스템이 운용되어야 한다. 그

림 2에는 엔진의 상태예측과 고장원인을 규명하

기 위한 진단시스템의 작업 수행절차를 보여준

다.

엔진의 진단작업은 엔진의 상태를 특징짓는

파라미터와 징후를 결정하는 것으로부터 시작된

다. 징후는 1차 징후와 2차 징후로 나눌 수 있는

데, 1차 징후는 외부영향에 의한 물리적 결함이

며 엔진 구성품의 특성 변화(엔진의 파라미터 변

화)나 엔진 외부요인(추진제 공급조건)의 변화로
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반영된다. 2차 징후는 결함을 일의적으로 정의하

는 측정 파라미터들의 조합이다 [7].

그림 2 진단작업 수행 절차 [3]

진단 시스템에서 결함의 파악은 엔진 파라미

터의 검사를 통하여 이루어진다. 따라서 엔진의

각 작동단계에서 발생 가능한 결함들에 대한 분

석을 수행하고, 각각의 결함이 발생하였을 때 이

를 정확히 포착할 수 있는 검사 파라미터의 선정

이 요구된다. 검사파라미터는 저속으로 변화하는

엔진의 작동파라미터(압력, 유량, 회전수, 온도,

각, 이동 등)와 고속으로 변화하는 진동-음향 파

라미터(구조요소의 진동, 유로에서 가스와 액체

의 압력섭동, 액체추진제의 유량섭동)로 나뉜다.

표 3에는 엔진의 비정상상황을 발생시키는 원인,

비정상상황에 있음을 진단할 수 있는 파라미터와

실제 진단시스템에서 적용되는 검사파라미터가

정의되었다.

2.2.3 파라미터의 허용 한계

엔진개발의 초기단계에서 파라미터의 허용 한

계는 여러 외부요인(추진제의 입구압력과 온도,

제어장치에 대한 외부 교란, 주위의 압력, 온도

및 습도 등) 및 내부요인(펌프와 터빈의 효율, 펌

프의 양정, 유체저항, 터빈 노즐단면적과 연소기

임계단면적 등의 평균값들로부터 편차)의 서로

다른 조합에서 액체로켓엔진 작동과정에 대한 수

학적 모델링을 이용하거나, 이전의 개발결과를

기반으로 설정된다. 그 후 이 한계들은 엔진의

연소시험 시 얻어진 정보를 기반으로 보다 정확

히 결정된다 [8].

3. 액체로켓엔진 진단시스템 구성

3.1 측정 및 정보처리 시스템

엔진 진단을 위하여 측정 파라미터 및 계측-정

보 시스템의 선정이 필요하다.

전통적으로 엔진 개발자들은 외부요인과 엔진

주요구성품의 작동 특성을 예견하여 측정 파라미

터를 선정하였다. 그러나 이러한 접근법은 최적

의 측정 파라미터의 구성을 보장하지 않으며, 선

정된 파라미터들은 결함을 식별하기에 불충분할

수 있다. 엔진 진단에 최적의 측정 파라미터 구

성을 위하여는 시험 전에 확신을 가지고 발생 가

능한 결함 목록을 구성할 수 있어야 하고, 가능

한 결함들의 각 경우에서 측정 파라미터가 어떤

변화 특성을 가지는지를 이해하고 있어야 한다.

즉, 엔진의 결함 발생 시 파라미터의 변화특성과

파라미터들의 상대적인 진단 효과를 비교하여 엔

진의 상태진단에 가장 유용한 파라미터들을 선정

한다.

3.1.1 엔진의 측정 파라미터

엔진의 시험과 운용 목적에 따라 측정 파라미

터들의 구성이 달라질 수 있다. 일반적으로 엔진

개발시험 시는 엔진 및 설비의 구성품과 배관에

서 일어나는 과정들에 대한 최대한의 정보를 얻

기 위하여 많은 수의 센서가 장착되지만, 양산단

계에서는 엔진의 신뢰도 검사와 발사체로부터 요

구되는 파라미터값을 확인하기 위한 최소의 센서

들만 설치된다 [10].

그림 3는 해외의 기술문헌과 비행시험 시 고

려된 센서 설치 결과를 연구하여 작성한 비행용

엔진의 센서 배치도이다.

엔진 비행운용단계에서 측정센서는 발사체의

telemetry 시스템과 연계되어 엔진의 시동준비과

정 및 비행 시 엔진 파라미터들에 대한 정보 제

공을 목적으로 하며, 비행프로그램 수행여부 검

사와 비정상과정이나 고장의 원인 파악 등 엔진

의 기능분석에 이용된다.
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운용

과정
비정상상황 발생 가능 원인 비정상상황 진단 파라미터

비정상상황 발생

검사 파라미터

시동

TPU

정상시동실패

- 파이로시동기 동력 부족

- TPU 로터의 비정격 관성모멘트

- 배관 및 펌프의 예냉 부족

- 배관의 비정격 관성손실 (


 

)

- 펌프 입구에서 2상유동

- GG연소가스 부족

- TPU 로터 회전수

- 로터 회전 시간(period)

- 펌프의 입/출구에서 추진제 온도

- 펌프 입/출구 배관벽 온도

- 펌프 입구에서 추진제 유량 및 연속성

- 터빈 입구에서 GG가스의 압력과 온도

주어진 시간동안

TPU의 회전수

변화

GG 정상시동

실패

- GG쪽 추진제 공급 밸브의 비정상 개방

- 추진제 공급 라인의 비정격 유동저항

- 점화기의 부적기 혹은 비정상 작동

- 명령 오류

- GG 입구 추진제 압력

- GG 내부 압력

- 터빈 입구 온도

- 명령 신호

주어진 시간동안

GG 압력 변화

연소기

정상시동 실패

- 추진제 공급밸브의 비정상 개방

- 연소기헤드의 비정격 유동저항

- 추진제에 포화가스 증가

- 점화기의 부적기 혹은 비정상 작동

- 명령 오류

- CC 입구 추진제 압력

- CC 내부 압력

- 명령 신호

주어진 시간동안

CC압력 변화

주작동

상태

낮은 펌프

출구압

- TPU의 비정격 회전수

- 펌프 입구에서 2상유동

- 펌프 내 캐비테이션

- 배관 누설

- 펌프 입구/출구압

- 펌프 입구 온도

- TPU 회전수

- 펌프입구 유동의 연속성

- 엔진룸 내 추진제 농도

펌프 출구압

낮은 TPU

회전수

- 탱크압 감소

- 배관 저항 증가

- 펌프 입구에서 2상 유동 발생

- 추진제에 포화 및 자유가스(free gas) 존재

- 펌프의 캐비테이션

- 탱크압

- 펌프 입구/출구압

- 펌프 입구온도

- TPU 회전수

- 펌프 입구 유동의 연속성

TPU 회전수

배관에서

압력섭동 증가

- 밸브 작동 시 수격

- 탱크 바닥 혹은 배관요소의 변형

- 펌프를 통과하는 추진제의 비정상 유량

- 연소기의 압력섭동

- 배관에서 압력섭동

- 배관요소의 변형

배관에서 압력

섭동의 진폭 및

진동수

TPU의

진동 증가

- 로터에 작용하는 횡/종방향 동력의 unbalance

- 베어링의 고장 혹은 베어링 냉각 불량

- 펌프의 cavitation self-oscillation

- TPU의 진동

- TPU 축의 이동

- 베어링 입구/출구부의 온도차

- 펌프 입구의 압력

TPU

진동의 진폭 및

진동수

GG가스 온도의

상승

- 비정격 추진제 혼합비

- GG쪽 추진제 공급밸브 중 일부의 비정상 개폐
- 터빈 입구에서 가스 온도

터빈 입구에서

가스 온도

CC 연소압

감소

- 펌프 출구압 감소

- 연소기헤드의 수력저항 증가

- 추진제 공급밸브의 비정상 개방

- 연소기쪽 추진제 공급배관 누설

- CC 연소압

- 펌프 후단압

- TPU 회전수

- 엔진룸 내 추진제 농도

CC 연소압

제어 불능

- 제어압 감소

- 제어기의 전기장치 고장

- 전원(배터리) 불량

- 명령 오류

- 제어기의 비정상 전기절연저항

- 헬륨탱크 압력

- 명령 신호

- 전기라인의 전류 및 전압

- 작동요소의 동작 신호

작동요소의

동작 신호

공급계

기능관측 불능

- 센서 고장

- 측정시스템 변환기 고장

- 전원(배터리) 불량

- 비정상 전기절연저항

- 측정파라미터의 육안/자동 검사
측정 파라미터의

육안/자동 검사

엔진룸 화재

- 배관의 누설

- 전기선 절단

- 제어 및 측정시스템의 전기보호장치 부재

- CC 혹은 GG의 누설과 연소가스의 작용

- 엔진룸의 추진제 농도

- 엔진실의 대기온도

- 엔진실의 화염생성

엔진룸의 화염생성

종료

연소기 비정상

작동종료

- 추진제 공급밸브의 비정상 닫힘.

- 제어명령의 오류

- 연소기 혹은 헬륨탱크 압력

- 펌프 출구압

- 명령전달에 대한 신호

주어진 시간동안

CC 압력 변화

TPU 회전수

과다
- GG 쪽 추진제 공급 밸브 닫힘 실패

- TPU 회전수

- 헬륨탱크 압력 및 가스발생기 압력
TPU 회전수

표 3 엔진의 비정상상황 및 검사파라미터 [9]
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그림 3 비행용 엔진의 센서배치도

엔진의 기능분석은 엔진 시동 전 준비 평가,

비행 시 엔진의 기능평가 및 주요 특성평가(시동

특성, 추력특성, 환경요인 평가 등)를 포함한다.

이러한 엔진의 기능 분석에는 telemetry 정보와

함께 해당 개별 엔진의 logbook이 사용된다.

엔진의 운용단계에서 측정 파라미터 및 측정

위치는 다음과 같은 원칙에 의하여 선정한다

① 파라미터는 결함에 민감하고 정확해야

한다 .

② 선택된 파라미터들은 엔진개발 및 운용과

정에서 평가된 취약부분들에 대한 충분한 정보를

제공할 수 있어야 한다.

③ 센서는 높은 sampling 속도와 분해능을 가

져야 한다.

④ 측정 파라미터는 엔진의 작동성과 기능에

영향을 주어서는 안된다.

위와 같은 원칙과 측정파라미터의 적정성을

평가하여 표4와 같은 주요 측정 파라미터들이 비

행운용 시에 측정된다.

목 적 측정 파라미터

엔진의

작동성 평가

- 펌프 입구에서 추진제 압력

- 연소압 (혹은 인젝터 전단압력)

- 추진제 유량

- 펌프 토출압

- 가스발생기 가스압

- 파이로시동기 압력

- 연소기 퍼지압

- 펌프 전단 압력섭동

- 연소기 인젝터 전단 압력섭동

- 가스발생기 인젝터 전단 압력섭동

- 연소기의 진동

- 가스발생기 진동

- TPU 진동

- 엔진 frame구조 진동

- 탱크 가압가스 온도

- LOx 밸브 온도

- 엔진 단열부 온도

- TPU 회전수

- 연소기 회전각

- 펌프 입구 유동의 조밀성(연속성)

- TVC용 연료 추출부에서 압력

- 엔진 작동 시간

엔진

운용조건

확인

- 대기압

- 대기온도

- 추진제 온도

- 추진제 밀도

- 탱크 가압 압력

고장

원인 분석

개발과정에서 취약하다고 평가되는 부분

에 가장 많은 정보를 주는 센서를 부착.

표 4 엔진 운용 시 주요측정 파라미터

3.1.2 센서의 고장

상태진단을 위해 엔진 등에 설치된 센서들은

열악한 작동환경 때문에 고장에 취약하다. 그런

데 고장난 센서 값들은 잘못된 진단결과를 초래

할 수 있으므로 고장 센서를 찾는 일은 엔진의

상태진단에서 꼭 필요한 과정이다.

만약 고장난 센서의 거동이 다른 센서들의 거

동 특성과 확연히 다를 때는 센서의 고장을 확인

하기 쉬우나 고장에 의한 측정값의 변화가 실제

값과 3~5% 차이 내에 있거나 엔진의 제어로 작

동조건이 상시 변할 때는 센서의 고장을 파악하

기 어렵다. 따라서 센서의 고장유무를 판단하기
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위하여 파라미터 계통연결법[8] 등의 기술이 활용

되고 있으며, 센서의 고장에 민감한 사고방지시

스템 등에서는 센서를 3중화하여 사용하고 있다.

즉, 동일위치에 설치된 3개의 센서 중 유사한 값

을 보이는 2개의 센서 값을 택하여 발사중지 혹

은 비상정지 결정에 사용한다. 온도 센서의 경우,

3개의 센서 중에 동일 채널에서 1℃의 차이 내에

있는 2개의 값을 취하여 사용하며, 엔진의 시동

준비 전에 온도센서의 값이 대기온도 대비 ±15℃

를 벗어나면 센서는 고장난 것으로 간주한다.

3.2 기능진단시스템

엔진의 기능진단시스템은 계측시스템, 알고리

즘과 프로그램들의 총합으로, 엔진 작동 시 측정

파라미터를 분석하여 엔진의 상태를 진단하고 결

함 발견 시 결함의 명칭, 위치와 수준을 확인하

는데 사용된다.

3.2.1 전통적인 기능진단법

엔진 시험결과를 분석함에 있어서 엔진 개발

자는 엔진이 정상적으로 작동하였는지 확인하고

결함이 기록되었다면 결함의 원인과 발생 장소를

파악하며, 가능할 경우 결함의 정도(예로 누설배

관의 직경 등)를 조사한다. 이를 위하여 개발자

는 시험 시 측정된 파라미터들을 시간변화에 관

한 그래프로 만들어서 측정 데이터에 대한 질적

평가를 수행한다. 이러한 평가로 센서들의 고장

여부를 파악할 수 있고, 고장이 확인된 센서의

값은 이후의 분석에서 배제한다. 고장센서에 의

한 측정값을 제외한 후 나머지 측정값에 대한 질

적 평가를 수행하여 결함 발생시간을 확정한다.

측정값에 대한 질적 평가의 가장 큰 단점은 서서

히 진전되는 결함을 찾기 어렵다는 점이다. 특히

제어시스템이 작동 시에 더욱 어려우며 분석가가

질적 평가에서 저준위 결함을 놓쳐서 다음 단계

인 양적 특성 평가를 수행하지 못하는 경우가 발

생하기도 한다. 양적 평가는 질적 평가에서 엔진

의 결함이 의심되는 작동 구간의 측정파라미터에

대하여 수행되며, 이로써 기록된 결함의 원인에

관한 가능한 가설들을 개발한다. 만약 측정파라

미터들이 엔진의 결함을 실증하면 결함에 대한

결론을 도출한다. 필요한 경우 결론을 확정하기

위하여 시험설비에서 결함발생을 재연하는 조사

시험을 수행할 수 있다 [7]. 이러한 전통적인 기

능진단법은 현재에도 이용되고 있으나 데이터를

분석하는 엔진 기술자의 경험과 지식을 기반으로

하고 주관적 관점에서 이루어지는 경향이 있다.

3.2.2. 실시간 기능진단법

엔진의 상태 진단에 컴퓨터가 넓이 이용되면

서 오진단을 최소화시키는 측정 파라미터의 구

성, 상태진단 알고리즘의 최적화 그리고 상태진

단에 소요되는 시간의 최소화에서 큰 진전이 이

루어졌으며, 이로써 최적화된 알고리즘의 적용

하에 엔진의 작동 중 실시간 진단이 가능해졌다.

엔진의 실시간 기능진단방법은 다음과 같이

간단히 설명될 수 있다.

컴퓨터에 엔진의 수학적 모델을 프로그램화

한 후, 시험 시 엔진과 동시에 컴퓨터 모델을 작

동시키고, 엔진 작동과정에서의 모든 외부요소와

밸브나 스로틀 등의 구동변위에 대한 측정 정보

를 컴퓨터 모델로 전달한다. 컴퓨터 모델은 엔진

의 사이클로그램에 해당하는 엔진 작동조건을 구

현하며, 실제 엔진에서 측정된 파라미터와 컴퓨

터 모델의 해당 계산값을 비교한다. 만약에 측정

결과값과 모델의 결과값이 주어진 한계값을 벗어

날 때 엔진에 결함이 발생했음을 의미한다.

3.2.3. 사후 진단 평가방법

사후 진단평가 방법은 실시간 기능진단법과

달리 엔진의 작동 시 컴퓨터 모델을 동시에 구동

시키지 않는다. 그렇지만 엔진 시험 시 발생가능

한 결함들은 시험 전에 유사 클래스(class)로 분

류되어 있어야 한다. 엔진과 그 구성품에서 발생

가능한 결함은 실제적으로 무한가지이므로 엔진

의 상태를 진단하기 위해서는 유사 상태를 통합

하여 유한개의 결함 클래스를 만든다. 클래스를

바탕으로 엔진 진단 징조를 설정하고 이를 컴퓨

터 모델에 반영하여 그 결과를 엔진 시험 및 운

용 시 측정된 파라미터와 비교를 함으로써 진단

이 수행된다 [7].
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3.2.4. 사고 원인 분석법

해외 엔진 개발업체에서는 액체로켓엔진 사고

상황 분석 프로그램을 개발하여 운영하고 있다

[11, 12]. 사고상황 분석프로그램은 ① 산화제라

인에서의 누설과 막힘, ② 연료라인에서의 누설

과 막힘, ③ 터빈/연소기/배기 노즐의 파괴, ④

가스발생기 및 배기관의 막힘, ⑤ 터빈/산화제펌

프/연료펌프의 효율변화와 ⑥ 산화제펌프 및 연

료펌프의 양정변화 등의 결함과 고장징조 등을

프로그램에 반영하여 엔진의 비상상황 발생 원인

과 위치 및 수준을 파악하는데 사용하고 있다.

사고상황 분석 프로그램에서 터보펌프 베어링과

터빈 슈라우드의 파괴는 효율감소로 모델링되고,

배관에서 누설은 엔진구조에 드레인(drain)이 있

는 것처럼 모사된다.

그림 3은 엔진모드해석 프로그램(Gemat

program)을 사용하여 7톤급 엔진 가스발생기의

연료라인 배관이나 오리피스에 막힘 현상이 발생

시에 엔진의 주요 파라미터 변화를 계산 한 결과

이다. 사고상황 분석 프로그램의 해석 결과가 실

제 측정값과 유사한 결과를 보일 때 엔진의 운영

시에 해당 결함이 발생했다고 판단할 수 있다.

그림 4 가스발생기 연료라인 막힘현상 발생 시

엔진 파라미터 변화 추이

엔진의 사고원인을 규명하는데 있어서 초기의

파라미터 변화범위(±10~±20%)가 중요한 역할을

한다. 왜냐하면 이후의 변화는 보통 엔진의 구조

적인 파괴, 각 구성품 간의 작동관계 훼손에 기

인하기 때문이다. 이와 함께 사고는 측정 시스템

의 고장을 유발하여 측정결과의 신뢰성을 떨어뜨

린다.

3.2.5. 파라미터 계통연결법

파라미터 계통연결법은 측정 센서의 오류나

결함의 발생 시 측정오류를 추적하고 결함의 위

치를 국부화(localization)하는데 사용된다 [8].

예로 엔진의 계통도가 그림 5와 같을 때, 계통

1은 엔진입구~펌프 출구까지 연료배관, 계통2는

연료스로틀, 계통3은 재생냉각채널, 계통4는 엔진

전체의 산화제 라인, 계통5는 인젝터 입구까지,

계통6은 연소기 혼합영역, 계통7은 연소구역이며,

8과 9지점은 압력센서가 설치되었다고 하자.

그림 5 액체로켓엔진의 계통도

이때 편차 는 연료라인에서 계산된 센서9지

점의 압력과 센서9의 측정값의 차이, 는 엔진

입구 연료라인을 따라 계산한 연소기 인젝터 입

구압과 측정된 센서8의 값으로 계산된 값과의 차

이, 는 센서9를 이용하여 계산한 연소기 인젝

터 입구에서 압력과 센서8로 측정된 값과의 차

이, 는 연료라인을 따라 수학적으로 계산된 연

소압과 엔진입구에서 추진제 유량으로 계산된 연

소압의 차이, 는 센서9로 계산된 연소압과 엔

진입구에서 추진제 유량으로 계산된 연소압의 차

이, 는 센서8로 계산된 연소압과 엔진입구에서

추진제 유량으로 계산된 연소압의 차이이다. 이

때 각 가 허용한계값 내에 존재할 때 =0, 한

계값을 초과할 때 =1으로 하여 표5를 완성한

다. 표에서 3안을 예로 보면, 센서8을 이용한

  이 한계값을 초과했기 때문에 센서8의 고

장을 쉽게 판단할 수 있다. 유사한 논리적 방법
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종 류 사용 분야

초음파

비파괴검사

재질 속의 결함을 찾거나 용접 및 납

땜 이음의 완성도 검사, 재질의 두께

등을 검사하는데 이용

자기

비파괴검사

강자성체의 표면 흠집과 피복 두께 검

사에 사용

방사성동위원소

비파괴검사

자기 비파괴검사와 같이 주로 피복 두

께 검사에 이용

뢴트겐

비파괴검사
용접이음 검사에 이용

모세관

비파괴검사
표면균열을 찾기에 이용

음파 방출

비파괴검사

부하 과정에서 손상의 진행을 연구할

때 사용. 이 검사로 구조요소의 질적

수준 평가 가능

열 비파괴검사
제품 표면에 온도구배 발생과 관련된

결함을 발견하는데 사용

광학(시각) 검사

Endoscope 등을 이용하여 분해 없이

다다르기 어려운 내부의 균열, 용해,

발화 흔적, 부서진 조각, 긁힌 자리 등

을 시각적으로 탐지

헬륨검출기

검사
가스 누설 측정으로 기밀 검사

표 6 비파괴검사의 종류와 활용분야

그림 6 진단 및 사고방지스템의 개발 로직 [9]

으로 1~9안에서 센서의 오류여부 및 결함위치를

파악할 수 있다.

안       결함 위치

1 1 1 1 0 1 1 센서8과 9

2 1 1 1 1 0 1 계통2와 센서8

3 0 1 1 0 0 1 센서8

4 1 0 1 1 1 1 계통4와 센서9

5 1 0 1 0 1 0 센서9

6 1 1 0 1 1 1 계통2와 계통4

7 0 0 0 1 1 1 계통4

8 0 1 1 1 1 0 계통3

9 1 1 0 1 0 0 계통2

표 5 계통분석에 의한 센서오류 및 결함위치파악

파라미터 계통연결법에서 측정되는 파라미터

수의 증가는 계통의 수를 증가시켜서 결함의 위

치를 더욱 세밀하게 파악할 수 있게 해준다.

3.3 비파괴 검사방법

엔진의 기능진단이 엔진의 작동과정에서 엔진

의 상태 검사와 진단을 목적으로 한다면, 비파괴

검사는 주로 부품제작, 구성단품 조립, 엔진 서브

시스템과 엔진 전체를 제작 시 그리고 엔진시험

과 시험 사이에 구조의 상태를 평가할 목적으로

이용된다 [13].

현재 액체로켓엔진 진단에는 표 6과 같은 비

파괴검사가 폭 넓게 이용된다 [8].

비파괴 검사는 엔진의 주요구성품의 상태를

진단하여 이들의 예상수명과 교체 주기에 대한

판단 기준을 제시한다.

3.4 개발단계에서 상태진단

진단 시스템은 진단의 대상인 엔진의 특성에

크게 의존함으로, 진단시스템의 개발은 엔진 개

발 구상단계부터 엔진개발과 병행하여 이루어져

야 한다. 그림 6은 일반적인 엔진 진단 및 사고

방지시스템의 개발 로직이다.

3.4.1 엔진의 진단용이성

엔진의 진단용이성은 엔진의 신뢰도 향상에

있어서 매우 중요하다.

일례로 RD-191엔진은 비행 전 최종 상태 검사

를 위하여 지상설비에 의한 기밀시험과 밸브의

구동 점검 등이 고려된 구조로 설계되었다.

표7은 엔진설계 및 시제품 제작단계에서 수행

해야 할 진단용이성 관련 과제를 보여준다.
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단 계 과 제

Technical

Proposal

- 개발 엔진을 대상으로 진단모델 개발 및

분석

- 진단과제수행을 위한 진단방법 및 진단

수단 결정

- 엔진에 장착할 온보드(on-board)용 진단

시스템 범위 결정

- 엔진의 구조적 특이성 평가

- 진단용이성을 고려한 구조설계안 검토

System

Design

- 진단용이성을 보장하는 주요결정안 검토

- 온보드 진단시스템이 진단조건에 상응하

는지 평가

- System Design에 진단시스템 설계결과

반영

- 진단알고리즘 구성

Preliminary

Design

- 온보드 진단시스템 scheme 개발 및 주

요 기술적인 결정을 확정

시험용

시제

개발단계

- 시험용 시제제작을 위한 설계문건에 진

단용이성 반영

- 시험 시 진단용이성 검사 및 요구조건에

만족하는지 평가

- 양산 이전에 진단용이성을 위한 구조변

경을 완료

표 7 설계 단계에 따른 진단용이성 과제 [14]

3.4.2 시험 시 상태진단과 사고방지시스템

사고방지시스템은 엔진의 현재 상태를 검사하

고, 발전하는 결함을 발견하며, 사고방지를 위한

제어명령의 생성을 목적으로 한다 [15].

엔진 시험 단계에서 진단과 사고방지시스템은

불의의 사고를 미연에 예방하고, 사고발생 시 엔

진과 시험설비에 피해를 최소화하는데 이용되므

로 사고에 의한 엔진 개발 일정과 비용의 증가를

막고 동시에 사고원인조사를 용이하게 해준다.

사고방지시스템은 진단시스템과 연계하여 구

동되기도 하나 일반적으로는 신속한 작동을 위하

여 검사되는 파라미터들(보통 가스발생기 온도,

TPU의 회전수 및 연소압 등)을 연속적으로 측정

하고 이들을 허용 한계값과 비교하며 한계값을

초과할 경우 제어기에 엔진 정지명령을 내리도록

설계된다.

사고방지시스템의 효율성은 엔진의 사고상황

포착계수와 사고방지시스템의 신뢰성에 의존한

다. 사고상황 포착계수는 엔진 구성품의 파괴가

시작되는 시점 이전에 엔진의 작동정지 능력이

며, 사고방지시스템의 반응시간이 빠를수록 포착

계수는 증가한다. 사고방지시스템의 반응 시간이

0.1 sec 이내 일 때 사고상황 포착계수는 대략

50%에 이른다. 최근에는 80%이상의 사고상황 포

착계수가 요구되고 있다 [16].

엔진시험 시 진단 및 사고방지시스템에 사용

되는 검사파라미터 수의 증가는 사고상황 포착계

수를 높여준다. 그러나 이는 시스템을 복잡하게

만들어서 신뢰성을 떨어뜨리고, 이로써 엔진이

거짓 정보에 의하여 정지될 가능성이 증가된다.

따라서 사고방지시스템의 설계 시 신뢰성을 고려

하여 최적의 파라미터가 선택되어야 한다 [17].

일반적으로 엔진 사고방지시스템은 발생가능

한 사고에 대한 가장 많은 정보를 가지고 있는

3~6개의 진단파라미터를 사용한다. 그림 4는 시

험 시 엔진과 설비를 보호하기 위한 사고방지시

스템의 구성을 보여준다.

그림 7 사고방지 시스템의 구성 [18]

3.4.3 발사 운용 시 상태검사

발사체의 시동 준비과정과 시동과정에서 엔진

의 상태검사를 수행한다. 시동 준비과정에서 주

요 상태검사 항목은 공압을 이용한 엔진 내부공

간에 대한 기밀검사와 밸브검사, 연소기 내부 수

분 검사 등이며, 시동과정에서는 밸브 등의 초기
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순

번
검사 항목

측정방법

(센서 수)

1
파이로시동기 및 점화장치의 정상

작동

2 GG 산화제/연료 밸브 개방 압력신호기

1개와 측정

채널 3개3 CC 산화제/연료 밸브 개방

4
TPU 회전수가 정상 대비 허용범위

에 존재

센서 3개와

측정채널 6개

5 연소압이 정상 대비 허용범위에 존재

표 10 엔진 시동과정 진단

조건 확인, 제어용 가스압력과 연소기 종단밸브

후단에서의 온도 등이다.

각 검사에서 정상 유무의 판단은 측정된 파라

미터들이 엔진의 발사 준비 및 운용 시퀀스에 상

응하는지 여부와 엔진의 주요 특성값들이 시험으

로 확인된 허용한계범위 내에 있는지를 확인하는

방법으로 이루어진다. 표 8과 9는 각각 비행 전

에 발사체에 장착된 상태에서 수행하는 엔진의

상태점검과 시동준비과정의 검사항목이다.

분 류 내 용

기밀 검사
엔진 구성품의 공압기밀시험 및 헬륨

검출기 검사

엔진 밸브

단독검사

압축가스공급시스템을 이용하여 밸브

개폐 시험

엔진 밸브

종합검사

발사체 헬륨탱크를 이용하여 밸브 개

폐 시험

전기 검사
발사체 및 발사대 시스템과 함께 dry

run 수행

표 8 발사체 구성으로 엔진상태 점검  

검사 내용 비 고

밸브 및 구동요소의 초기 조건 확인

헬륨 탱크 내 가스 압력
가스용기의

총용량 고려

산화제 종단밸브 후단 온도 누설확인 목적

연료 라인의 기체(기포) 배출 상태
연료라인

공간부피 고려

표 9 엔진 시동준비과정에서 검사   

나로호 1단의 시동준비과정에서는 헬륨탱크

내 가스압력이 정격대비 ±5bar, 연소기 종단밸브

후단에서의 온도는 173K이상을 요구하고 있으며,

후단온도가 이보다 낮을 때는 산화제밸브에 누설

이 있다고 판단한다.

그리고 엔진의 시동준비과정에서 엔진의 안전

한 점화 및 시동을 위하여 발사체의 공급계가 엔

진 시동에 요구되는 추진제 특성(엔진입구에서

산화제와 연료의 압력과 온도)을 만족시키고 있

는지와 엔진 구조 및 주요구성품의 온도와 엔진

룸의 온도가 엔진의 시동 명령 전에 허용온도 범

위 내에 있는지를 검사한다.

엔진의 시동준비과정 중에 주요 온도파라미터

가 허용범위를 벗어나면 발사 준비시간 연장 혹

은 각 상황에 상응하는 조처를 취하며, 표 9에

제시된 밸브 초기조건, 헬륨 탱크압, 연소기 종단

밸브 후단온도 및 기체 배출 상태가 허용범위를

벗어나면 발사중지명령(failure termination of

launch)을 내려서 발사준비작업을 중지한다.

시동과정에서 엔진의 상태는 가스발생기와 연

소기 전단에 위치한 각종 밸브들이 명령에 따라

정확하게 구동하는지와 천이과정 중의 연소압과

터보펌프 회전수의 발달이 정상허용범위 내에 있

는지 여부를 검사함으로써 상태진단을 한다. 엔

진의 시동과정 중에 검사항목의 주요 파라미터가

허용범위에 있지 않으면 엔진을 비상정지(failure

shut-down of engine)시킨다.

엔진의 시동과정 중에 진단항목은 아래 표와

같다. 가스발생기 및 산화제 밸브의 개방은 헬륨

구동가스의 공급 여부로 판단할 수 있다. 1단 엔

진의 비상정지 연소압 기준은 발사대에 설치된

발사체 고정장치의 지탱 가능하중 등을 고려하여

결정한다.

4. 엔진 진단 사례

4.1 RD-0120 엔진 개발 시 진단활용

Energia로켓의 상단용 엔진인 RD-0120의 개발

시 진단알고리즘을 최신화하였고, 개발시험기간

중 진단 및 사고방지시스템으로 약 90번의 사고

를 방지하여 개발 기간과 비용을 크게 줄일 수

있었다 [6].
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4.2. RD-171엔진용 진단시스템 개발

RD-171의 개발 초기 2년 동안 72회의 시험에

서 34회의 고장이 발생했고, 진단/사고방지시스

템이 32회 작동(3회는 거짓신호에 의한 작동)하

였으며, 10회에서 엔진을 보호하였다. 이후 1984

년부터 1989년까지 진단/사고방지시스템이 28회

작동하였고 6회는 엔진을 보호했다 [6].

RD-171 엔진 개발과정 중에 ① 엔진 작동파라

미터 안정성 검사 방법, ② 파라미터 계통연결법,

③ 수학적 모델과 외부요인(추진제 공급조건 등)

을 고려한 파라미터 허용범위 설정법, ④ 진동음

향특성 평가방법, ⑤ 엔진의 작동수명 평가방법,

⑥ 결함위치확인을 위한 파라미터검사법, ⑦ 비

파괴 검사 방법 등의 진단방법들이 개발되었다.

4.3 SSME를 위한 진단시스템 개발

우주왕복선에 사용되는 SSME 엔진의 개발과

정 중에 여러 진단방법(redline 방법 [5], 모델기

반 결함진단방법 [19], neural networks이용 진단

[20], vibration monitoring [21])들이 개발되었다.

이 중 redline 결함검사에는 10개의 파라미터가

사용되었고, 엔진의 작동 중에 파라미터가 미리

설정된 허용 범위를 벗어나면 중복된 하드웨어의

가동 혹은 엔진에 정지 명령을 하달했다.

Redline방법은 1978년 시험 시 전체 시험의

46%를 비상정지시켰고, 1981년에는 7.8%를 비상

정지시켰다. 이후 4년간 엔진시험 중 대략 10%

가 redline에 적용되어 비상정지됐다 [5].

그림 8 SSME의 상태진단시스템 [23]

4.4 Falcon로켓 엔진의 진단

2012년 5월 19일 Space X사의 Falcon 9 발사

시 1단에 설치된 9개의 엔진 중에서 중앙에 위치

한 5번 엔진의 압력이 비정상적으로 높은 것이

확인되어서 이륙(lift-off) 0.5초전에 비상정지 되

었다. 비정상의 원인은 밸브의 결함으로 밝혀졌

는데, 전문가들은 발사체가 이륙이 되었다면 엔

진의 작동 경향으로 볼 때 비행 중 사고가 발생

했을 것으로 예상했다. Falcon 9는 결함을 해결

한 후 3일 뒤인 5월 22일에 성공적으로 발사되어

국제정거장에 보급품 수송 캡슐인 ‘드래곤’을 궤

도에 올려놓았다. Falcon 9은 발사운용단계에서

성공적인 상태진단의 좋은 예로 평가된다.

5. 결 론

1) 한국형 발사체 개발에 있어서 비용과 시간

의 제한 하에 한정된 시험횟수와 엔진시제를 이

용하여 높은 신뢰성을 갖는 엔진의 개발이 필요

하며, 이러한 요구조건의 실현은 시험 및 비행

중에 발생할 수 있는 사고를 미연에 방지하고,

발생한 비정상상황의 원인과 엔진의 재사용 여

부를 판단할 수 있는 진단기술의 이용 하에 가

능하다.

2) 엔진진단의 주요과제는 엔진의 상태검사,

고장의 원인/위치 파악과 상태 예측이며, 진단시

스템은 사고방지시스템과 연동되어 사고를 예방

하고 피해를 최소화하는데 이용 될 수 있다.

3) 엔진의 진단시스템의 주요 구성은 측정⦁
정보처리시스템, 기능진단시스템과 비파괴검사이

며, 엔진의 기능진단을 위하여 발생가능한 결함

에 대한 측정파라미터들의 유효성 평가와 측정

오류 제거 및 저준위 결함 포착방법이 개발되어

야 한다.

4) 진단시스템의 개발은 엔진 개발과 병행하여

이루어져야 하며, 엔진의 개발시험단계에는 사고

방지에 우선을 두어야 한다. 사고방지시스템에

80%이상의 사고상황 포착계수가 요구된다.

5) 러시아와 미국에서는 엔진개발에 진단 및 사

고방지시스템을 적극 이용하여 엔진의 신뢰도를
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높이고 물적 피해를 최소화하고자 노력하였다.

참 고 문 헌

1. 소련연방 표준 GOST 20911-89, 진단의 용어

와 정의, SSSR, 1996.

2. E.B. Volkov 외, 로켓엔진의 신뢰성 이론 기

초, Mashinostroenie, 1974.

3. K.A. Luarsabov 외, 액체로켓엔진 비행시험,

Mashinostroenie, 1977.

4. 소련연방 표준 GOST 20763-77, 액체로켓엔진

의 신뢰도, 검사 및 시험의 용어와 정의,

SSSR, 1982.

5. Harry A, Cikanek III, Space Shuttle Main

Engine Failure Detection. IEEE Control

Systems Magazine. June, 1986.

6. B.I. Gubanov, Energia로켓의 성취와 비극,

HIER, 1998.

7. V,IA, Luhachev 외, 액체로켓엔진 유공압시스

템의 진단, Mashinostroenie, 1983.

8. E.H. Belyaev 외, 액체로켓엔진 작동과정에 대

한 수학적 모델링, 모스크바항공대, 1999.

9. V.A. Bershadskiy, 진단관련 자료.

10. A.E. Jukovskii 외, 액체로켓엔진시험,

Mashinostroenie, 1992.

11. Emergency program for Liquid Rocket

Engine, BD Yuzhnoye.

12. B.A. Mahin 외, 액체로켓엔진 시험-개선과정

의 이론적 기초, Mashinostroenie, 1973.

13. 러시아 국가표준 GOST 53374-2009, 액체로켓

엔진 제작 및 품질검사 일반요구조건,

StandardInform, 2009.

14. 소련연방 표준 GOST 26656-85, 진단의 용이

성 요건, SSSR, 1987.

15. A.G. Galeev, 산소-수소 엔진의 지상시험을

위한 사고방지시스템 개발 경험.

16. V.A. Bershadskiy, 액체로켓 추진기관 지상시

험 기술의 기본, 2011.

17. 김철웅 외, 액체로켓엔진의 사고위험 감소방

안, 한국추진공학회 추계학술대회, 2008.

18. V.A. Bershadskiy 외, 로켓엔진 지상시험 설

비의 위험감소 전략, Aerospace technology,

No. 2. 2004.

19. Ahmet Duyar 외, Fault Diagnosis for the

Space Shuttle Main Engine, Journal of

Guidance, Control, and Dynamics, Vol.15,

No.2. 1992.

20. C. M. Meyer, W. A. Maul, A. P. Dhawan,

SSME Parameter Estimation and Model

Validity Using Radial Basis Function Neural

Networks. Advanced Earth-to-Orbit

Propulsion Conference, May 1994.

21. Paulo Lozano 외, The Use of Vibration

Data for Liquid Rocket Health Monitoring.


