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1. 서    론

액체로켓엔진의 성능 시험은 엔진의 작동 사
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ABSTRACT

The turbopump of the liquid rocket engine adapts an inducer to minimize the cavitation due 

to the variations of the propellants supply condition. However, the inducer introduces cavitation 

instabilities which are well-known problems in the engine development. In this paper, operational 

characteristics by the cavitation instabilities are analyzed and the reliability of the engine is 

checked when the first stage engine of the KSLV-II is tested at the low inlet pressure conditions. 

The characteristic frequencies representing the cavitation instabilities of the LOx pump are clearly 

found in various high frequency sensor signals around the entire engine in addition to the LOx 

and fuel pump. 

초       록

액체로켓엔진의 터보펌프는 추진제 상태 변화로 인한 캐비테이션 발생을 최소화하기 위해 인듀서

를 사용한다. 그러나 인듀서에서 발생하는 캐비테이션 불안정성은 엔진 개발의 큰 문제점으로 알려

져 있다. 본 논문에서는 한국형발사체 1단용 엔진이 낮은 입구압력 조건에서 작동될 때 캐비테이션 

불안성에 의한 엔진 작동 특성을 검토하고 엔진의 신뢰도를 확인하고자 하였다. 산화제펌프의 캐비

테이션 불안정성을 대표하는 특성주파수가 산화제펌프와 연료펌프를 비롯한 엔진 여러 곳에 부착된 

동압센서, 가속도계, 스트레인 게이지 등의 신호에서 뚜렷하게 관찰되었다.
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이클을 점검하고 최적화하여 궁극적으로는 발사

체 적용 적합성을 확인하는 것을 목적으로 한다

[1]. 이를 달성하기 위한 여러 시험 항목 중 탈

설계점 작동성 확인은 1) 발사체가 실제로 비행

할 때 엔진에 공급되는 추진제 공급 조건의 변

화 2) 각 엔진별 성능 분산 3) 엔진 신뢰도 제고

에 요구되는 비행 영역 초과 범위에서의 작동성 

등이 고려되어야 한다[2].

이 중 추진제 공급 조건은 비행할 때 발사체

에 작용하는 가속도, 공력 가열 및 공급계의 상

태 변화 등에 의한 추진제의 온도와 압력 변화

를 반영하여야 한다. 특히 추진제로 사용되는 액

체 산소는 극저온 유체로 온도와 압력에 따라 

밀도와 증기압이 크게 변하며, 이러한 변화들은 

터보펌프의 성능 및 안정성에 영향을 준다. 터보

펌프의 인듀서는 캐비테이션 발생으로 인한 영

향을 최소화하는 장치로 이런 추진제 상태 변화

에 효과적으로 대처할 수 있다. 

인듀서의 사용으로 터보펌프는 열악한 추진제 

공급 조건에서도 큰 성능 감소 없이 요구되는 

토출 압력을 공급할 수 있게 되었으나 캐비테이

션 불안정성이라는 안정성 문제가 발생한다고 

알려져 있다. 캐비테이션 불안정성은 특정 유량 

및 압력 조건에서 인듀서에 발생하는 캐비테이

션에 의한 주기적인 섭동을 일컫는다. 압축기의 

선회 실속(rotating stall)과 달리 캐비테이션 불

안정성은 인듀서의 작동 영역에서도 발생하기 

때문에 주의가 필요하다. 한국형 발사체의 터보

펌프 개발 시험에서도 이러한 캐비테이션 불안

정성이 확인되었으나 다행히 펌프의 작동성에 

큰 영향을 주지는 않았다[3-7].

반면 국외에서는 터보펌프 및 엔진 개발 시험 

중 나타난 캐비테이션 불안정성으로 인한 문제

점이 보고된 바 있다. Space Shuttle Main 

Engine(SSME)의 개량형 산화제 고압 펌프

(alternative high pressure oxidizer turbopump)

의 개발 초기 고출력, 낮은 유효 흡입 비속도 조

건 시험 중 펌프의 회전수 동기 주파수의 진동

이 급증하고 인듀서 및 추진제 혼합 방지 실

(Inter-propellent seal)이 긁혀서 비상 정지된 경

우가 있다고 알려져 있다[8]. 이를 해결하기 위

해 정부-계약자 합동 팀(Government contractor 

concurrent team)이 구성되었으며, 베어링 케이

싱의 공차와 더불어 인듀서의 캐비테이션이 문

제의 원인으로 지목되었다. 일본에서는 H-II 로

켓 8호기의 비행 실패의 원인으로 연료펌프 인

듀서의 캐비테이션 불안정성이 언급되기도 하였

고, 이후 개량한 LE-7A 엔진의 인증 시험에서도 

낮은 입구 압력 조건에서 캐비테이션 불안정성

에 의한 진동 과다로 산화제펌프의 볼트가 풀려 

엔진이 손상되기도 하였다[9].

캐비테이션 불안정성에 의한 여러 가지 문제

점에도 불구하고 엔진 시험 단위의 캐비테이션 

불안정성 분석 사례는 드물다. 또한 앞의 사례의 

엔진들은 한국형 발사체의 엔진과 작동 방식이

나 터보펌프 구성이 다르다. 따라서 본 논문에서

는 한국형발사체 1단 엔진의 탈설계점 성능 시

험 중 낮은 압력으로 추진제가 공급된 시험 결

과를 분석하여 펌프의 캐비테이션 불안정성에 

의한 엔진 작동 특성 변화를 검토하였다. 엔진 

시험 중 캐비테이션 불안정성의 확인은 특성주

파수의 발현으로 확인되기 때문에 고주파 센서 

신호를 주요 분석 대상으로 선정하였다. 여러 종

류의 센서 신호를 통해 캐비테이션 불안정성의 

전파 범위를 파악하였다. 또한 엔진 시험에의 영

향을 함께 검토하여 개발된 엔진의 신뢰도를 확

인하였다.

2. 캐비테이션 불안정성의 특징

캐비테이션은 유체의 압력이 증기압 수준으로 

낮아져서 유체가 기화되는 현상을 일컫는다. 터

보펌프에서는 인듀서 입구의 압력이 가장 낮으

므로 이곳에서의 캐비테이션에 특히 유의하여야 

한다. 인듀서 입구에서 발생한 캐비테이션은 인

듀서 하류에서 대부분 사라지기 때문에 일반적

인 엔진 입구 조건에서는 펌프의 양정 및 효율

에 큰 영향을 주지 않는다. 그러나 인듀서의 날

개 전면에 발생한 캐비테이션은 특정 조건에서 

주기적인 섭동을 발생시키는데 이를 캐비테이션 

불안정성이라고 한다. 한국형발사체용 터보펌프
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와 날개 개수가 같은 3날 인듀서를 대상으로 한 

일본의 연구[10-12]에서는 입구 압력에 따라 초

조화 선회 캐비테이션(super-synchronous 

rotating cavitation), 부착-비대칭 캐비테이션

(attached-uneven cavitation), 아조화 선회 캐비

테이션(sub-synchronous rotating cavitation)의 

순서로 캐비테이션 불안정성이 나타났다(Fig. 1). 

Fig. 2는 한국형 발사체 1단 엔진용 산화제펌프

의 상사 시험 중 펌프 입구 배관에서 계측된 압

력섭동신호의 예시로 초조화 선회 캐비테이션과 

부착-비대칭 캐비테이션이 관찰된다. 

인듀서는 다른 종류의 축류형 날개에 비해 날

개 사이의 간격이 좁으며 이것이 인듀서의 캐비

테이션 불안정성의 원인 중 하나이다. 입구 압력

이 낮아지는 등의 이유로 인듀서 날개에 공동

(cavity) 형성이 심화되면 인접한 날개의 유동을 

방해하여 공동 형성 형태가 달라진다. 앞서 기술

한 세 개의 캐비테이션 불안정성 역시 이런 간

섭으로 인한 주기적인 유동 현상이다.

초조화 선회 캐비테이션 조건에서는 공동의 

크기가 회전수의 0.1–0.3 배의 주기로 변하는데, 

그 순서는 인듀서의 회전 방향과 일치한다(Fig. 

3). 따라서 펌프 케이싱에 설치된 동압센서나 축 

변위 센서에서는 회전수의 1.1-1.3배의 특성주파

수가 관찰되며, 축에 설치된 센서에서는 회전수

의 0.1-0.3배가 관찰된다[13]. 부착-비대칭 캐비테

이션은 공동이 비대칭적이나 공동의 크기가 변

화하지는 않기 때문에 회전수 동기 주파수를 가

진한다. 아조화 선회 캐비테이션은 초조화 선회 

캐비테이션과 마찬가지로 공동의 크기가 주기적

으로 변화하나 그 방향은 반대이기 때문에 특성

주파수가 회전수의 0.9배이다. 

한편 초조화 선회 캐비테이션은 측정 위치에 

따라 여러 가지 파생 주파수로 계측된다. 이에 

대한 구체적인 원인은 아직 밝혀지지 않았다. 

Tsujimoto 등[10]은 비선형 간섭(non-linear 

inter-action)이라는 용어로 설명하였다. 회전수 

동기 주파수를 N, 초조화 선회 캐비테이션의 주

파수를 FSRC라고 명명할 때, 한국형 발사체용 펌

프 단품 성능시험[14, 15]에서는 Eq. 1 - 3과 같

은 비선형 간섭 주파수가 나타났다. Fig. 2를 예

로 들면 160–190 초의 초조화 선회 캐비테이션

이 확인되는 구간에서 관찰되는 탁월 주파수 중 

60-90 Hz는 Eq. 1에 해당하고, 90–110 Hz는 

Eq. 3에 해당한다.
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Fig. 1 Waterfall of cavitation instabilities of space 

inducer in nitrogen at 74 K [11].

Fig. 2 Contour plot of cavitation instabilities of LOx 

pump for KSLV-II in water test.

Fig. 3 Schematic of super-synchronous rotating 

cavitation [12].
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세 종류의 캐비테이션 불안정성은 인듀서의 

설계 특성 및 유량비에 따라 부분적으로 나타나

기도 한다. 셋 중 초조화 선회 캐비테이션과 부

착-비대칭 캐비테이션은 각 날개의 공동 차이가 

크고 이는 회전체에 반경 방향 하중으로 작용하

며 아조화 선회 캐비테이션에 비해 큰 진동을 

유발[16]한다. 문헌에는 직접적으로 언급되지는 

않았지만 SSME 사례[8]에서도 캐비테이션이 심

화되는 조건에서 회전수 동기 주파수가 급증하

고 축이 흔들렸기 때문에 부착-비대칭 캐비테이

션이 영향을 주었을 것으로 추정된다.

3. 시험 조건 및 계측 센서

3.1 시험 조건

본 연구의 분석 대상은 엔진 입구 조건 변화

에 따른 탈설계 성능 마진을 확인하는 시험이다. 

시험은 130 초의 연소 시간 동안 세 가지 Mode

로 고압/저압의 추진제 공급 조건(Table 1)에서 

진행되었으며 추진제의 공급 온도는 정격점보다 

높았다. 또한 추진제 혼합비는 설계점에 맞추었

으며 별도의 추력 제어는 이루어지지 않았다. 산

화제펌프와 연료펌프의 단품 상사 시험 결과

[3-4]를 참조하면, 산화제펌프는 Mode 2와 3에서 

초조화 선회 캐비테이션 및 부착-비대칭 캐비테

이션에 노출될 수 있으며 연료펌프는 Mode 3에 

서 초조화 선회 캐비테이션 조건에 도달할 것으

로 예상된다.

3.2 계측 센서

인듀서의 캐비테이션 불안정성 분석에 가장 

널리 활용되는 센서는 동압센서이다. 그러나 시

험된 엔진 터보펌프의 인듀서 부근에는 동압센

서가 장착되지 않기 때문에 본 논문에서는 펌프

의 입구와 출구 배관에 설치된 동압센서를 분석

하였다. 캐비테이션 불안정성에 의한 진동을 확

인하고자 펌프의 볼류트에 설치된 가속도계 역

시 활용하였다. 엔진 시스템으로의 영향을 평가

하기 위해 연소기, 가스발생기, 밸브에 부착된 

동압센서와 가속도계의 신호도 확인하였다. 몇 

종류의 스트레인 게이지의 특성도 함께 살펴보

았다. 스트레인 게이지의 샘플율은 1 kHz이며, 

나머지 센서의 샘플율은 25.6 kHz이다. 계측된 

신호들은 df = 1 Hz, dt = 1 초의 조건으로 

Fourier 변환하여 캐비테이션 불안정성 주파수의 

유무와 그 특징을 검토하였다. 각 센서의 명칭과 

설치 위치는 Table 2와 Fig. 4에 정리하였다.

4. 시험 결과

시험 중 엔진 입구 압력 변화를 각 펌프 입구

Index Time [sec]
Inlet pressure condition 

(LOx / fuel)

Mode 1 20 – 80 high / high

Mode 2 80 - 120 low / high

Mode 3 120 - 150 low / low

Table 1. Test condition.

Index Location Type

FIOP LOx pump inlet pipe pressure

FIFP Fuel pump inlet pipe pressure

FEOP
LOx pump outlet 

pipe
pressure

AOPV LOx pump volute acceleration

AFPV Fuel pump volute acceleration

AGGHDY Gas generator head acceleration

AMFVY Main fuel valve acceleration

FCC Combustion chamber pressure

FGGOIC
Gas generator LOx 

inlet chamber
pressure

SCOHPP

LOx high pressure 

pipe elbow near 

combustion chamber

strain

SGTBK
Fuel high pressure 

pipe line bracket
strain

Table 2. Sensor list.
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에 설치된 정압 센서에서 계측하여 Fig. 5로 표

현하였다. 시험 시작과 종료 시점에 큰 섭동이 

감지된다. 시동 후 Mode 1의 산화제 입구 압력 

조건으로 가압되었기 때문에 시험 초반 산화제 

압력이 상승하고 있다. 나머지 Mode 역시 시험

조건에 따라 입구 압력이 제어되고 있다.

Fig. 6는 FIOP의 계측 결과를 contour plot 형

태로 나타낸 것이다. 전 시험 영역에서 170 Hz 

근처의 회전수 동기 주파수가, 500 Hz 부근의 

회전수 3배수에 해당하는 주파수가 식별 가능하

다. 90 초 – 100 초 구간 200 Hz (회전수 주파

수의 1.2배) 부근에서 사선 형태의 특성주파수가 

확인되는데 이는 Mode 2 구간에서 산화제 입구 

압력이 낮아지면서 산화제펌프가 초조화 선회 

캐비테이션에 노출되었기 때문이다. 압력(캐비테

이션 수) 감소에 의한 특성주파수 변화는 초조화 

선회 캐비테이션의 널리 알려진 특징이다. Fig. 

2의 펌프 단품 시험에서는 압력 감소가 완만하

게 진행되었기 때문에 주파수 위치 변화가 완만

하다. 반면, 본문의 엔진 시험의 90초 – 100초 

구간은 Fig. 5에서 확인되듯이 압력 변화가 급격

하기 때문에 주파수 변화 특성에 차이를 보인다. 

같은 시점에 나타난 90 Hz와 300 Hz 대역의 사

선 형태의 주파수들은 각각 Eq. 1과 Eq. 2에 해

당한다. 

100 초 이후에는 회전수 동기 주파수의 강도

가 증가하는데 입구 압력 감소로 산화제펌프의 

캐비테이션 불안정성이 부착-비대칭 캐비테이션

으로 전환된 것으로 판단된다. 한국형 발사체용 

터보펌프의 개발 시험 당시에도 부착-비대칭 캐

Fig. 4 Location of sensors. Fig. 6 Contour plot of dynamic pressure sensor (PCB 

102A10) at LOx pump inlet pipe.

Fig. 5 Inlet pressure of each pump. Fig. 7 Contour plot of dynamic pressure sensor (PCB 

102A05) at fuel pump inlet pipe.
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비테이션이 발생하였는데, 조건에 따라 초조화 

선회 캐비테이션보다 훨씬 강한 진동을 유발한 

적이 있다[6]. Fig. 1의 부착-비대칭 캐비테이션

(그림에서는 Synchronous rotating cavitation으

로 표기)은 좁은 구간에서 나타난다. Fig. 2 시험 

역시 입구 압력이 지속적으로 감소하기 때문에 

5초 이내로 짧았다. 그러나 이 시험에서는 Mode 

3의 입구 압력 조건이 부착-비대칭 캐비테이션의 

발생 영역과 일치하였고 입구 압력이 유지되었

기 때문에 Mode 3을 시험하는 내내 회전수 동

기 주파수가 가진되었다.

FIFP의 신호를 같은 방법으로 분석하여 Fig. 7

에 도시하였다. Mode 3 구간인 130 초 이후 연

료펌프의 초조화 선회 캐비테이션에 의한 200 

Hz의 특성주파수가 두드러진다. 산화제펌프처럼 

사선 형태로 나타나지 않은 것은 캐비테이션 불

안정성이 충분히 발달할 만큼 연료 입구 압력이 

형성되지 않았기 때문이다. 더불어 산화제펌프의

캐비테이션 불안정성에 의한 섭동 또한 함께 나

타난다. 산화제펌프의 유동 현상이 연료 배관의 

동압센서에도 뚜렷하게 계측되는 점은 주목할 

필요가 있다. 

엔진 시험의 각 Mode에서의 FEOP, AOPV, 

AFPV의 신호 특성을 Fig. 8과 같이 스펙트럼 형

태로 비교하였다. 각 스펙트럼의 x축은 주파수 

특성 확인을 돕기 위해 회전수 주파수(N)와의 

비율로 표시하였다. 세 센서 모두 산화제펌프의 

캐비테이션 불안정성 주파수(Mode 2의 f/N = 

1.1, Mode 3의 f/N = 1.0)는 잘 관찰된 반면 산

화제펌프에서는 연료펌프의 불안정성 주파수

(Mode 3의 f/N = 1.1)가 두드러지지 않았다. 산

화제펌프가 초조화 선회 캐비테이션에 노출된 

Mode 2의 FEOP 신호에서는 회전수의 1.1배 성

분보다 1.9배 성분, 즉 파생 주파수의 강도가 더 

탁월하였다. 이는 배관 형태와 센서 설치 위치의 

영향이 있을 것으로 추정된다. AOPV, AFPV 등 

펌프 케이싱에 부착된 가속도계에서도 캐비테이

션 불안정성에 의한 진동이 확인되었다. 가속도

계에서는 산화제펌프의 초조화 선회 캐비테이션

이 보다 두드러졌다. 터보펌프 조립체 시험 중 

산화제펌프가 부착-비대칭 캐비테이션에서 작동

Fig. 8 Spectra of dynamic pressure sensor (PCB 

102A11) and accelerometers (AOPV: Endevco 

7724, AFPV: Endevco 2271AM20) in the 

turbopump.

Fig. 9 Spectra of accelerometer and dynamic 

pressure sensor in the engine (AGGHDY: 

Kistler 8730M019, AMFVY: PCB 356B21, 

FCC1: PCB 123A22, FGGOIC: PCB 102A14).

Fig. 10 Spectra of strain gauges in the engine 

(SCOHPP: Kyowa KFL-1-350, SGTBK: 

Kyowa KFR-1-350).
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했을 때에는 연료펌프에까지 회전수 동기 주파

수의 진동이 전달되지 않았는데[5] 엔진 시험에

서는 차이를 보였다. 터보펌프 자체의 차이보다 

는 배관 연결과 지지 구조의 영향이 클 것으로 

판단된다.

엔진 구성품에 미치는 캐비테이션 불안정성의 

영향에 대해 파악하기 위해 AGGHDY, AMFVY, 

FGGOIC, FCC1 등 여러 종류의 가속도계와 동

압센서 신호를 살펴보았다(Fig. 8). 네 신호의 탁

월주파수로부터 엔진의 가속도계에서도 산화제

펌프 캐비테이션 불안정성 주파수가 가진된 것

이 확인된다. 펌프의 유체 현상에 의한 진동이 

엔진 시스템 전체에서 계측 가능한 수준으로 영

향을 준 것이다. 특히 가스발생기 가속도계에서

의 계측값은 터보펌프 가속도계를 크게 상회하

였는데, 가스발생기가 터보펌프의 터빈과 연료펌

프에 지지되어 있기 때문으로 생각된다. 또한 

FEOP에서 나타난 압력 섭동이 가스발생기 및 

주연소기의 연소실까지 전달되는 현상 역시 확

인할 수 있었다.

Fig. 9는 엔진 예냉 및 작동 중 변형량을 측정

하기 위한 스트레인 게이지 중 일부의 신호를 

스펙트럼 분석한 것이다. 스트레인 게이지에서도 

동압센서, 가속도계와 마찬가지로 캐비테이션 불

안정성에 의한 주기적인 섭동이 확인되므로 해

당 부위가 주기적인 피로가 누적될 수 있다. 다

만 절대적인 크기가 작기 때문에 영향은 제한적

일 것으로 판단된다. 

5. 결    론

터보펌프의 캐비테이션 불안정성이 엔진과 발

사체의 안정성에 영향을 준 국외의 사례가 보고

된 바 있다. 본 논문에서는 한국형 발사체 1단용 

엔진의 탈설계점 시험을 대상으로 캐비테이션 

불안정성이 엔진 작동 특성에 미치는 영향에 대

해 검토하였다. 낮은 입구 압력 조건에서 발생된 

산화제펌프의 캐비테이션 불안정성 신호가 엔진 

여러 곳에 설치된 다양한 센서에서 뚜렷하게 관

찰되었다. 시험이 정상적으로 종료되었고 특이 

사항이 보고되지 않았기 때문에 엔진의 신뢰성

을 확인할 수 있었다. 그러나 한국형발사체가 다

른 조건에서 작동할 때와 향후 개발될 엔진의 

작동 조건에서는 이러한 불안정성의 영향에 대

해 주의가 필요하다고 판단된다.
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