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1. 서    론

  액체로켓에 사용되는 엔진은 필요에 따라 추
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ABSTRACT

  A gas generator which generates turbine driving gas by burning a part of propellants is used in an 

open cycle liquid rocket engine and as a main component of an open cycle liquid rocket engine 

autonomous hot firing tests are required to investigate the combustion performance and characteristics 

of the gas generator. However, since the combustion gas generated by a gas generator is choked at 

the turbine nozzle in the turbine manifold, it is necessary to consider the internal volume of turbine 

manifold as well as that of the gas generator for correct investigation of the combustion performance, 

characteristics, and acoustic characteristics of the gas generator. Therefore, in the paper hot firing test 

results of a gas generator with a turbine manifold simulator are described and characteristic prediction 

using the autonomous test of a gas generator is explained.

       록

  개방형 사이클의 액체로켓엔진에서는 추진제  일부를 연소시켜 터빈 구동용 가스를 생성시키는 가

스발생기가 사용되며, 개방형 사이클 액체로켓엔진의 주요 구성품으로서 가스발생기 자체의 연소성능 

 특성을 악하기 한 연소시험이 요구된다. 하지만, 가스발생기에서 생성된 연소가스는 터빈 매니

폴드의 터빈 노즐에서 질식이 이루어지기 때문에 가스발생기뿐만 아니라 터빈 매니폴드 내부 부피를 

고려해야만 가스발생기의 연소 성능  특성, 그리고 음향 특성을 정확히 악할 수 있다. 따라서, 본 

논문에서는 터빈 매니폴드 모사장치를 이용한 가스발생기 연소시험 결과를 기술하고 가스발생기 단독 

연소시험 결과를 이용한 특성 측을 설명한다.

Key Words: Gas Generator(가스발생기), Liquid Rocket Engine(액체로켓엔진), Turbine Manifold(터빈 

매니폴드), Pressure Fluctuation(압력섭동), Choking Nozzle(질식 노즐)
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진제 공  방식을 크게 가압식(pressurized feed 

system), 터보펌  공 방식(turbopump feed 

system)으로 선정할 수 있다. 터보펌  공  방

식은 터빈에서 배출되는 가스의 재활용 여부에 

따라 개방형 사이클(open cycle)과 닫힘형 사이

클(closed cycle)로 나뉠 수 있다. 개방형 사이클

에서는 터빈 구동에 사용된 가스가 엔진 외부로 

배출되거나 연소기의 노즐 팽창부에 재공 되지

만, 닫힘형 사이클에서는 다시 연소실 내부로 공

되어 남은 에 지를 최 한 활용할 수 있도록 

한다[1].

  본 논문에서 다루는 주제는 개방형 사이클을 

가지는 액체로켓엔진의 주요 구성품인 가스발생

기에 한 연소시험으로 가스발생기는 터보펌

를 구동시키는 가스를 발생시켜 터빈으로 공

하는 역할을 수행한다. 엔진 구성품으로서의 가

스발생기 역할과 련하여 연소가스 온도, 유량 

 압력 등의 요구조건 만족 여부  연소안정

성 확보 여부가 검증되어야 한다.

  가스발생기에 한 연소특성을 악하고 요구

조건에 부합하는 제품을 개발하기 해서는 엔

진 조립체에서의 시험 이 에 가스발생기 단독 

시험(autonomous test)을 통한 성능 확인 시험이 

반드시 필요하다. 하지만 가스발생기는 엔진 작

동조건에서 자체 으로 질식(choking)이 되지 않

고, 연소가스 온도 역시 터빈 매니폴드에서의 값

이 성능 지표이며, 연소압력 역시 터빈노즐의 배

치와 형상에 따라 변화하기 때문에 가스발생기 

출구에서 바로 질식을 시키는 연소시험은 필요

로 하는 충분한 시험결과를 확보하기 어렵다. 

  정확한 시험 결과 도출을 해서는 터보펌

를 직  연결하여 시험을 수행하는 것이 바람직

하지만 시험의 반복성과 편의성, 시험 시제  

설비의 제작성과 경제성 등을 고려할 때 의 

특성을 근사한 수 에서 만족시킬 수 있는 모사

장치를 활용하는 것이 타당하다. 실제로 가스발

생기 성능시험을 해 터보펌 와 동일한 설계

를 유지하고 렴한 재질로 시험장치를 제작하

을 경우 단순화된 모사장치와 비교하여 5배 

이상의 비용이 발생하고, 제작 기간도 2배 이상 

길어지는 것을 확인한 바 있으며, 해외 가스발생

기 개발에서도 유사한 방식으로 개발시험을 수

행한 사례가 있다[2,3].

  이러한 배경을 바탕으로 본 논문에서는 가스

발생기에 의해 형성되는 연소장에 포함되는 터

빈 매니폴드와 터빈 노즐을 모사할 수 있는 장

치를 이용한 연소시험 결과를 제시한다. 한 모

사장치를 활용한 시험 결과를 바탕으로 가스발

생기 단독 시험(autonomous test)을 통해 엔진시

스템에서의 특성 측 방법도 설명한다.

2. 시 험 구 성

2.1 모사장치 형상

  터보펌  구동을 해 터빈으로 구동 가스를 

공 하는 가스발생기는 터빈 매니폴드에 정의된 

인터페이스에서 연결된다. Fig. 1은 가스발생기

와 터보펌  조립체의 표 형상으로 가스발생

기가 작동되는 실제 환경에 해당한다. 하지만 앞

서 언 하 던 이유 등으로 인하여 터빈 매니폴

드와 그 내부에 있는 터빈 노즐만을 모사한 장

치를 제작하여 시험이 수행되었다.

  Fig. 2에 나타난 바와 같이 터빈 매니폴드 모

사장치는 원하는 목 을 달성하기 해 최 한 

단순한 형상으로 제작을 진행하기 해 상용 배

Gas

Generator

Turbine

Manifold

Fig. 1 Gas generator and turbopump assembly 

for a closed cycle liquid rocket engine.
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자재의 단  용 을 통하여 터빈 매니폴드

를 형성하고 터빈노즐은 기계가공을 통해 터빈 

매니폴드에 용 하는 방식으로 제작되었다.

  터빈 매니폴드 형상은 가스발생기와 터빈 매

니폴드를 포함한 연소장에 한 음향 특성의 유

사성, 터빈 매니폴드 내부 환형 유로 단면 의 

유사성, 터빈 노즐 배치의 유사성 등을 기 으로 

설계되었다. 연소장에 한 음향 특성과 내부 단

면 은 각각 음향 길이와 내경을 거의 동일하게 

맞춰주는 방식으로 유사성을 확보하 다.

  터빈 노즐 배치는 Fig. 3과 같이 환형의 터빈 

매니폴드 내부에 각도를 가진 상태로 장착되는 

터빈 노즐을 동일하게 재 하는 것이 제작 난이

도  경제성 측면에서 모사장치 제작 목 을 

벗어나기 때문에 터빈 매니폴드 입구를 기 으

로 좌우의 노즐 개수와 상 인 분포를 맞추는 

수 으로 노즐을 배치하 다.

  즉, 실제 터보펌 와 동일한 터빈 노즐 직경과 

개수를 유사한 수 으로 배치하 으며, 터빈 매

니폴드의 직경과 좌우로 분할되는 길이를 고려

하여 음향학 으로 동일한 특성을 가지도록 하

다. 이와 같은 설계 기 으로 제작된 터빈 매

니폴드 모사장치를 이용하여 터빈 매니폴드 내

에서의 온도분포, 압력손실, 압력섭동 등의 유용

Fig. 2 Configuration of the turbine manifold simulator.

Turbine

Nozzle

Fig. 3 Turbine nozzle installed in the turbine manifold.

한 데이터를 확보할 수 있을 것으로 상된다.

2.2 시험설비 구성  주요 측정 데이터

  가스발생기와 터빈 매니폴드 모사장치 조립체

에 시험은 추진제로 액체산소(liquid oxygen), 

로신(kerosene) 계열의 항공유 Jet A-1을 사용하

다. 시험설비는 가압식으로 추진제를 가스발생

기에 공 하며, 가스발생기 화는 기체산소(gas 

oxygen), 가스메탄(gas methane), 스 크 러그

를 이용한 토치 화기를 이용하여 반복 인 시

험이 가능하도록 하 다.

  시험은 자동 시 스 제어가 가능한 제어설비

(Programmable Logic Controller, PLC)를 이용

하여 순차 으로 진행되며, 연료 과농 조건에서 

작동하는 가스발생기의 특수성으로 인하여 필요

에 따라 미연가스를 기 의 산소와 재 연소

시키는 설비를 추가 으로 활용하 다. Fig. 4는 

가스발생기 연소시험을 해 테스트 스탠드 장

착 상태를 보여주는 사진으로 수직형 연소시험

설비에 설치된 모습이다.

  가스발생기와 모사장치에서 계측되는 데이터

는 Fig. 5에 표시된 바와 같이 압력, 압력섭동, 

온도 등이며, 시험 설비에서 설치된 유량계를 통

해 가스발생기로 공 되는 유량을 측정한다.

  계측된 압력을 통해 분사기를 포함한 각 치

에 따른 차압  연소압력을 확인할 수 있으며, 

Gas
Generator

Turbine
Manifold
Simulator

Exhaust Duct

Fig. 4 Combustion test configuration of a gas 

generator with turbine manifold simulator.
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Fig. 5 Key parameters (static pressure, temperature, 

and pressure fluctuation) measuring points.

유량과 비교하여 유량에 따른 연소압력 변화와 

차압의 변화를 악할 수 있다. 압력섭동 측정과 

주 수 분석의 후처리 과정을 통해 가스발생기

와 터빈 매니폴드에서 발생하는 압력섭동 크기, 

공진모드 발생 여부  공진모드의 특성 악이 

가능하다. 계측되는 온도 값을 통해 가스발생기 

혼합비에 따른 가스발생기 출구 온도와 터빈 매

니폴드 내부에서의 온도를 확인할 수 있으며, 그 

결과를 이용하여 요구조건 부합여부를 단할 

수 있다.

3. 시 험 결 과

3.1 연소압력

  가스발생기 연소실, 노즐  모사장치에서 측

정되는 정압(static pressure)과 각 치의 가스 

속도 성분에 해당하는 동압(dynamic pressure)을 

계산하여 압을 계산하여 각 치에서의 압력 

손실을 악할 수 있다. Fig. 6과 Fig. 7은 동일

한 시험 결과를 바탕으로 시험을 통해 나타난 

압력 손실에 해서 정격조건(연소압력 5.8 

MPa, 체 유량 11.3 kg/s)으로 무차원화된 가

스발생기 연소압력과 체 유량과의 계를 나

타낸 것이다. 따라서 Y 축에는 동일한 값이 나

타나며, 동일 시험에 해서 해당 시험조건(유량, 

연소압력)을 나타내는 기호가 각 그림에 하나씩 

표시된다.

  Fig. 6, 7에 나타난 바와 같이 가스발생기의 

Fig. 6 Total pressure loss vs. normalized pressure at 

gas generator contraction nozzle and turbine 

manifold simulator.

Fig. 7 Total pressure loss vs. normalized mass flow 

rate at gas generator contraction nozzle and 

turbine manifold simulator.

연소실과 축소 노즐(가스발생기와 터보펌 의 연

결부 ) 사이에서는 연소압력과 유량에 계없이 

압력 손실이 거의 없는 것으로 나타난다. 즉, 

단순한 형태의 실린더와 축소부로 이루어진 가

스발생기는 내부에서 생성된 에 지를 손실없이 

터보펌 에 달하고 있다. 일부 시험에서 연소

실과 축소 노즐 사이에서의 압력 손실이 오히

려 (-)의 값을 나타내는 것은 가스발생기 연소시

험  발생한 검댕(soot)에 의해 압력을 계측하

는 유도 에서 차압이 발생하는 계측의 문제로 

실제 물리  상은 아닌 것으로 단된다.

  가스발생기에서 공 된 연소가스가 터빈으로 

공 되는 과정에서 발생하는 압력 손실은 터보

펌  효율과도 직결되는 상으로 평가가 필요
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하다. 터빈 매니폴드는 가스발생기와 연결되는 

인터페이스 면을 기 으로 좌우가 비 칭으로 

환형 유로가 형성되어 있고, 환형 유로를 따라서 

터빈 노즐이 여러 개 배치되어 있는 형상이다

(Fig. 2, 3, 5). 이에 따라 터빈 매니폴드의 환형 

유로를 따라 5개의 치를 선정(Fig. 5)하여 압력

을 측정하며, 해당 치의 유속을 계산하여 압

력을 계산하 다. 계산된 5개의 값을 평균하여 

가스발생기 연소압력과 비교하 다.

  시험결과에서 터빈 매니폴드 내부에서 발생하

는 압력 손실의 평균값은 략 3±1 bar의 값

을 나타내고 있으며, 상 계는 낮지만 연소압

력과 체 유량 증가에 따라 상승하는 경향을 

나타내고 있다. 이 상은 유량 증가에 따라 유

속이 증가하면서 발생한 것으로 동일 형상에서 

압력 손실이 유속 제곱에 비례하기 때문에 나타

나는 결과이다. Fig. 6, 7에서 터빈 매니폴드에서

의 압력 손실 데이터가 분산이 크게 나타나는 

것은 X축에 해당하는 연소압력, 유량이 동일한 

조건에서도 각각 유량과 압력이 최  10% 이상 

차이가 발생할 수 있는 시험 조건들이 포함되어 

있기 때문이며, 각 시험에서 발생하는 편차도 포

함된 결과이다.

3.2 연소가스 온도

  가스발생기에서 생성되는 연소가스는 터보펌

를 구동하기 해 터빈 매니폴드와 터빈 노즐, 

터빈 등의 고온 구간을 통과한다. 이러한 고온 

역에 해서 별도의 냉각장치 없이 충분한 강

도를 유지할 수 있도록 연소가스 온도가 성능 

요구조건으로 제시된다. 가스발생기를 이용한 터

보펌  구동방식의 해외 로켓엔진들도 이러한 

온도 제약 조건에 맞춰 가스발생기 혼합비를 결

정하게 되며, 800∼1,200 K 수 의 온도조건이 

일반 이다[4].

  연소가스 온도는 측정 치와 단면에서의 깊

이에 따라 온도가 다르기 때문에 푯값 측정 

 계산 방식을 정의할 필요가 있다. 시험에서는 

가스발생기 수축 노즐에서 4개의 온도를 가스발

생기 출구 반경 방향 거리에 따라 측정하 으며, 

터빈 매니폴드에서는 5개의 온도를 터빈 매니폴

드 유로의 심축을 따라 노즐 배치를 고려하여 

측정하 다(Fig. 5).

  Fig. 8은 연료에 한 산화제 비율을 나타내는 

추진제 혼합비(O/F ratio)에 따른 연소가스 온도

를 나타낸 그래 로서 계측된 혼합비를 정격 혼

합비(0.321)로 무차원화하여 나타내었다. 시험 결

과에서 혼합비가 증가하면서 가스발생기 축소 

노즐  터빈 매니폴드에서 측정된 온도 값이 

추세 으로 증가하는 경향을 나타낸다. 연소시험

은 무차원화된 혼합비 기 으로 0.8∼1.2 범 에

서 수행되었으며, 축소 노즐과 터빈 매니폴드 온

도에 한 선형 추세선의 결정계수(coefficient of 

determination) 값이 각각 0.848, 0.937로서 유의

미한 상 계를 나타내고 있다. 

  Fig. 8에서 요한 사항은 요구조건 900 K를 

만족하는 혼합비가 무차원화된 값으로 0.94에 해

당한다는 것이다. 발생된 연소가스 온도가 설계 

상보다 높게 나타난 것으로 엔진 시스템 차원

에서 정격조건에 한 재검토가 필요하다는 의

미가 된다.

  터빈 매니폴드를 활용한 시험에서 으로 

확인되어야 할 사항  하나는 Fig. 9에서 나타

나는 터빈매니폴드 내부에서의 온도편차와 가스

발생기 축소 노즐 평균 온도와 터빈 매니폴드 

평균 온도사이의 계이다. 시험결과에서 터빈 

매니폴드 내부에서의 온도 편차는 최  14 K 수

으로 나타났으며, 부분 10 K 이내의 값을 

보이고 있다(Fig. 9). 이러한 균일한 온도 분포는 

개발 목표인 ±50 K를 만족하고 있으며, 유럽의 

Fig. 8 Gas temperature vs. normalized O/F ratio.
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Fig. 9 Gas temperature difference and turbine manifold 

temperature deviation in each test.

Vulcain 엔진 가스발생기[2]의 ±50 K와 미국 

Fastrac 엔진 가스발생기[3]의 ±27.8 K (±50℉) 

목표성능과 비교하여도 그 성능을 만족하고 있

다. 이러한 데이터는 터빈 매니폴드 내부에서 상

당히 균일한 온도가 형성되는 것을 의미하며, 고

속으로 회 하는 터빈에도 정 인 열  환경

을 조성하여 주는 것으로 평가할 수 있다.

  Fig. 9에 나타난  하나의 요한 데이터는 

가스발생기 노즐 출구와 터빈 매니폴드 온도 차

이로서 10∼20 K 수 의 값이다. 즉, 가스발생기 

축소 노즐에서 측정된 평균 온도가 더 높게 나

타나는 것으로 가스발생기를 통과한 연소가스가 

터빈 매니폴드 구역을 통과하는 과정에서 일부 

냉각이 되는 것이다. 이러한 상이 정성 으로 

타당할 수는 있으나 Fig. 1, 2를 비교하 을 때 

상 으로 외기에 노출된 표면 이 넓은 모사

장치의 형상에 의해 과도하게 나타나는 특성일 

수도 있기 때문에 터보펌 와 조합된 워팩 

는 엔진시스템 시험에서 정량 인 평가가 필요

한 부분이다.

  가스발생기와 모사장치에서 측정된 온도 데이

터를 이용하면 가스발생기 단독 시험에서 측정

되는 온도 데이터를 이용하여 터빈 매니폴드에

서의 온도를 추정할 수 있게 된다. Fig. 10은 이

러한 계를 표 해 주는 그래 로서 계식을 

이용하면 일정 단계 이상의 개발이 진행된 가스

발생기는 단독 시험 데이터를 통해 터빈 매니폴

드에서의 온도를 유추할 수 있다. 하지만 앞서 

Fig. 10 Correlation of the gas generator and the 

turbine manifold temperature.

언 한 바와 같이 엔진 조립체에서의 정량 인 

평가는 터보펌 와 조합된 시험을 통해 추가

으로 검증할 필요가 있다.

3.3 연소안정성

  연료 과잉 상태에서 연소되면서 연소기와 비

교하여 상 으로 낮은 에 지를 발생시키고, 

일반 으로 연소불안정 상에 의해 하드웨어가 

심하게 손상되는 경우는 드물지만 엔진시스템에

서의 안정 인 작동을 해서는 가스발생기 작

동 역에 한 연소안정성 검증이 필요하다.

  일반 으로 연소장치에서 연소불안정이 발생

하는 과정은 연소 상과 연소장의 음향 공진 

특성이 상호작용에 의한 것이다[5]. 연소장의 음

향 특성은 연소가 발생하는 공간에서 질식이 발

생하는 곳까지를 모두 포함하여 검토가 되어야 

한다. 따라서 가스발생기의 연소안정성을 검토하

기 해서는 반드시 터빈 매니폴드를 포함한 음

향 해석이 수행되어야 하며, 연소시험을 통한 검

증에서도 터빈 매니폴드가 필요하다.

  Fig. 11, 12는 각각 가스발생기 출구 노즐에서 

질식되는 단품 시험과 터빈 매니폴드를 포함한 

시스템 시험에서 정상상태 조건에서의 음향 해

석결과이다. Fig. 12의 범례에 나타난 상첨자 L, 

M, S는 각각 길이방향 음향공진이 발생하는 구

역을 표 하는 것으로 L은 가스발생기와 터빈 

매니폴드의 긴 구간, S는 가스발생기와 터빈 매

니폴드의 짧은 구간, M은 터빈매니폴드 자체의 
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공진을 나타낸다. 

  음향해석 결과에서 길이방향 공진 주 수에서 

큰 차이가 발생하는데, 이것은 터빈 매니폴드가 

연결되면서 체 연소장의 길이가 길어지기 때

문이다. 반면에 선방향이나 반경방향 공진 주

수는 연소 상이 발생하는 가스발생기 연소

실 직경에 지배 인 향을 받기 때문에 거의 

동일하게 나타난다.

  모사장치를 이용하여 수행되는 연소시험에서

는 Fig. 12에 나타난 공진 모드에 해당하는 압력

섭동 발  여부가 연소안정성 측면에서 가장 

요한 검증 항목이며, 가스발생기 연소실과 터빈 

매니폴드에서 측정되는 압력섭동의 크기 비교도 

요 항목에 해당한다. 압력섭동의 상  비교

를 통해 가스발생기 단독시험 는 엔진 조립체 

시험에서 측정된 가스발생기의 압력섭동 결과로 

터빈 매니폴드에서의 압력섭동 크기를 유추할 

수 있기 때문이다.

  압력섭동 계측 센서는 Fig. 5에 원형으로 표시

한 4개 치에 설치된다. 가스발생기와 연결되는 

입구를 기 으로 좌우로 나눠지는 터빈 매니폴

드 끝 부분에 각각 1개의 센서가 장착되어 터빈 

매니폴드에서의 압력섭동을 측정하며, 가스발생

기 심축을 기 으로 동일한 길이 방향 치에 

2개가 장착되어 가스발생기에서의 압력섭동을 

FIg. 11 Acoustic analysis on the resonance frequency 

of the as generator in nominal condition.

측정하 다.

  터빈 매니폴드를 이용하여 가스발생기 작동 

역 연소시험을 수행하고 있으며, 특정 공진 모

드에서의 압력섭동이 발 되지 않는 것은 확인

된 상태이며, 터빈 매니폴드를 이용한 추가 연소

을 통해 재 성을 확인하고 다양한 작동 역에 

한 계속 인 검증이 이루어질 정이다.

  터빈 매니폴드를 이용한 연소시험에서 발생하

지 않은 압력섭동이 가스발생기 단독 시험에서 

발 될 가능성은 있지만, 엔진시스템 작동 조건

을 모사하는 모사장치와의 조립체 시험이 더욱 

요한 결과이다. 한, 모사장치를 이용하여 가

스발생기 단독 시험에서 길이방향 섭동에 해당

하는 ‘L’ 모드가 발생하지 않는 것이 확인된다면 

선방향의 ‘T’ 모드나 반경 방향의 ‘R’ 모드는 

가스발생기 단독 시험에서 검증이 가능하다.

  Fig. 13은 가스발생기 연소실과 터빈매니폴드

에서 각각 2개씩 측정된 압력섭동 데이터를 비

교한 그래 로서 가스발생기 연소실 압력섭동

(P'c)을 기 으로 터빈 매니폴드 압력섭동(P't)의 

비율을 나타낸 것이다. 시험결과는 체로 1보다 

낮은 값을 나타내지만, 가스발생기 작동 역  

정격압력보다 높은 작동 조건에서는 1보다 큰 

값을 가지는 경우도 있다. 즉, 연소실에서보다 

터빈 매니폴드에서의 압력섭동이 크게 나타나는 

Fig. 12 Acoustic analysis on the resonance frequency 

of the gas generator and turbine manifold 

assembly in nominal condition.
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Fig. 13 Pressure fluctuation ratio of turbine manifold to 

combustion chamber at in each test.

경우이다. 시험 결과에서 가스발생기나 터빈 매

니폴드에서의 압력섭동이 일정한 경향성을 나타

내지 않기 때문에 터빈 매니폴드를 이용한 시험

에서 의도하 던 가스발생기 압력섭동 크기를 

통한 터빈 매니폴드 압력섭동의 정량  측 

계식은 확보하지 못하 다. 하지만 략 으로 

연소실 압력섭동과 유사한 수 의 압력섭동이 

터빈 매니폴드에서도 발생하는 것은 확인되었다.

  

4. 결    론

  터보펌  방식 액체로켓엔진의 주요 구성품인 

가스발생기의 특성  연소안정성 검증을 한 

연소시험에 터빈 매니폴드 모사장치를 용한 

결과를 제시하 다.

  압력을 측정한 결과에서는 가스발생기 내부에

서는 압력 손실이 없는 상태로 터보펌 에 공

되는 것이 확인되었고, 터빈 매니폴드로 유입되

면서 압력 손실이 3±1 bar 수 으로 발생되는 

것이 확인되었다. 이러한 압력 손실은 터보펌

의 효율에 향을 주는 값으로 필요한 성능 계

산에서 고려되어야 할 사항이다.

  연소가스 온도는 무차원화된 혼합비 0.8∼1.2

의 범 에서 일정한 선형 계를 형성하고 있다. 

다만, 혼합비와 연소가스 계에서 무차원화된 

혼합비 0.94에서 정격 조건인 900 K의 온도가 

나타나고 있기 때문에 엔진시스템 시험을 통해 

정격 혼합비에 한 조정이 필요하다.

  터빈 매니폴드 내부에서의 치에 따른 온도

편차는 부분 10 K 이하의 결과를 나타내고 있

다. 이와 같이 터빈 매니폴드 내부에서의 온도편

차가 낮다는 것은 터빈 블 이드에 균일한 온도

의 구동 가스가 공 된다는 것을 의미하기 때문

에 터빈 블 이드의 작동 환경을 좋게 형성하여 

주는 것이며, 개발 요구조건(±50 K)을 만족하고 

있다. 해외 사례[2,3]와 비교하여도 요구조건을 

충분히 만족하고 있다. 

  터빈 매니폴드 모사장치를 사용하여 확인된 

가스발생기 노즐 출구와 터빈 매니폴드에서의 

온도차이(10∼20 K)는 Fig. 1, 2의 비교에서 알 

수 있듯이 상 으로 표면 이 넓은 모사장치

에서 과도하게 나타나는 특성일 수도 있기 때문

에 엔진시스템 시험을 통한 정량 인 평가가 필

요하다.

  연소안정성에 한 평가 역시 터빈 매니폴드 

모사장치를 이용하는 요한 목  의 하나이

며, 재까지의 연소시험 결과에서는 가스발생기

가 모든 작동 역에서 안정 으로 작동하는 것

이 확인되었다. 한 향후 모사장치 없이 가스발

생기 단품 시험이 수행되었을 경우에 연소실에

서 측정한 압력섭동을 통해 매니폴드에서의 압

력 섭동 수 을 략 으로 측할 수 있는 데

이터도 확보되었다.
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