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Nomenclature

A : Cross section area (m2)

CF : Thrust coefficient
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ABSTRACT

In this study, the program for system analysis of an expander cycle rocket engine using liquid 

hydrogen as a fuel was developed. The properties of hydrogen were considered by the ratio of 

isomers with temperature. The analysis procedure was established with the open and closed 

types of the expander cycle engine and the simulation methods were suggested for each 

component. To validation of the analysis program, we compared the performance of the engine 

operating point and the analysis results performed overseas for Vinci and SE-21D, which are 

expander cycle engines. As a result of the analysis, the main performance factors of the system, 

such as the mass flow of the propellant, specific thrust, and power, except for some of the 

inaccurate input information, showed high accuracy with an error of around 1-2%.

초       록

본 연구에서는 액체 수소를 연료로 사용하는 팽창기 사이클 로켓 엔진의 시스템 해석을 위한 프로

그램을 개발하였다. 수소의 물성치는 온도에 따른 이성질체의 비율을 고려하였다. 팽창기 사이클 엔진

의 개방형과 폐쇄형 형식에 따른 해석 절차를 수립하고 부품별 해석 방법을 제시하였다. 본 해석 프로

그램의 검증을 위해 팽창기 사이클 엔진인 Vinci와 SE-21D를 대상으로 엔진 작동점의 성능 및 국외에

서 수행된 해석 결과와 비교하였다. 해석 결과, 입력 정보가 부정확한 일부를 제외한 추진제의 질유량, 

비추력, 동력과 같은 시스템의 주요 성능 인자는 1∼2% 내외의 오차로 높은 정확도를 나타내었다.

Key Words: Expander Cycle(팽창기 사이클), Liquid Rocket Engine(액체로켓엔진), LOX/LH2(액체 산

소/액체 수소), System Analysis(시스템 해석)
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c* : Characteristic velocity (m/s)

D : Diameter (m)

F : Thrust (N)

g : Gravitational acceleration (m/s2)

h : Specific enthalpy (kJ/kg)

l : Length (m)

L : Power (N)

 : Mass flow rate (kg/s)

N : Revolution per minute (rad/s)

P : Pressure (Pa)

R : Gas constant (J/K/mol)

s : Specific entropy (kJ/K/kg)

T : Temperature (K)

TIT : Turbine inlet temperature (K) 

 : Pressure ratio

r : Specific heat ratio

 : Area ratio

 : Efficiency

 : Density (kg/m3)

Subscripts

c : Combustion

e : Exit

FP : Fuel pump

FT : Fuel turbine

in : Inlet

n : Nozzle

OP : Oxygen pump

OT : Oxygen turbine

p : Pump

t : Throat

vac : Vacuum

1. 서    론

우주 선진국들은 발사체 경쟁력 확보를 위하

여 저비용 발사체 기술 연구를 활발하게 진행하

고 있는데, 이에 따른 발사 비용을 가장 크게 줄

이는 방법으로 발사 후 분리된 1단 혹은 2단의 

발사체를 다시 회수하여 재활용하는 재사용 발

사체가 주목을 받고 있다. 재사용 발사체는 동일

한 발사체를 여러 번 발사함으로써 가격 경쟁력

을 확보하기 때문에 재사용에 적합한 추진제와 

적절한 엔진 사이클의 적용이 중요하다. 해외에

서는 재사용 발사체에 적합한 추진제로는 메탄

과 수소에, 사이클은 팽창기 사이클에 주목하고 

있다[1-3]. 특히, 수소는 친환경적 연료로 연소로 

인한 코킹이 발생하지 않아 유지비용이 절감되

며 재사용이 용이하고 성능 또한 우수하다[4,5]. 

하지만 에너지 밀도가 낮아 추진제 탱크의 부피

가 커지며, 극저온 냉각이 필요하고 가연한계가 

매우 넓기 때문에 안전에 유의해야 하는 단점이 

존재한다[5]. 팽창기 사이클은 상대적으로 터빈

의 손상이 적어 재사용 발사체에 유리하고 엔진 

시동이 단순하여 신뢰도가 높은 장점이 있다[6]. 

하지만 연료가 추력실 표면을 통과하면서 흡수

하는 열에너지만을 이용하여 터빈이 구동되므로 

가스발생기 사이클 또는 다단연소 사이클 엔진

에 비해 추력이 제한되는 단점도 있다[1,6-8]. 따

라서 팽창기 사이클의 효과적인 적용을 위해서

는, 발생하는 추력 크기와 엔진의 사이즈 또는 

중량의 관계를 파악하여 타 사이클 대비 이득을 

추정할 필요가 있으며, 이와 관련한 성능 해석 

및 중량 추정 연구가 수행되고 있다.

이탈리아의 Sapienza 대학에서는 VEGA-E 로

켓의 상단용 100 kN 급의 메탄을 연료로 하는 

개방형 팽창식 사이클 엔진의 개념 설계를 자체 

해석 프로그램을 통해 수행하였다[7]. 독일 항공

우주 센터(DLR)는 LRP2 성능 해석 프로그램을 

개발하고 Arian 5 발사체의 부스터 엔진에 적용 

가능한 2000 kN 급 가상의 수소 개방형 팽창기 

사이클 엔진인 SE-21D의 시스템 설계를 수행하

였다[9,10]. 네덜란드 Delft 대학에서는 수소를 연

료로 하는 Ariane 5 상단급 엔진에 대해 사이클

에 따른 최적 설계를 수행하기 위해 자체 개발

한 LiRA 프로그램을 사용하여 추진제 및 사이클

에 따른 성능 비교를 수행한 바 있다[11]. 한편, 

국내에서는 팽창기 사이클 엔진에 대한 연구는 

미진한 편이다. 조원국[12] 등은 미국 팽창기 사

이클 엔진인 RL10에 대한 시스템 해석을 수행하

여 해석 방법에 대해 검증하였으며, 김철웅[13] 
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등은 메탄을 연료로 사용하는 팽창식 사이클 엔

진의 시스템 해석을 수행하여 해당 시스템의 실

현 가능성을 평가하였다. 이 밖에 김재은[14] 등

은 7톤급 KSLV-II 상단 엔진에 대해 수소 연료 

적용 시, 궤도 투입 성능 분석을 통해 Payload의 

향상 정도를 추정한 바 있다. 

이상 언급한 바와 같이, 국외에서는 이미 수소 

연료 팽창기 사이클 엔진을 운용 중이며 성능 

향상을 위한 연구에 매진하고 있다. 반면, 국내

에서는 액체 수소를 다루는 기관 자체가 한정되

어 있으며, 액체 수소 로켓 엔진의 연구는 개념 

설계 수준에 머물러 관련 연구가 부족하다. 이에 

본 연구에서는 수소 연료를 적용한 팽창기 사이

클 액체 로켓 엔진에 대해 성능 해석 프로그램

을 개발하였다. 운용 방식에 따라 구분되는 개방

형과 폐쇄형 엔진에 대해, 대표 엔진을 선정하고 

각각에 대해 해석 절차를 수립하였다. 수립된 절

차에 따라 모델링 기법을 제시하고 국외 연구진

에 의해서 수행된 해석 결과와 비교 검증하였다. 

제시된 결과는 향후 유사 엔진의 설계 초기 단

계에 작동점에 대한 설계변수들을 결정하는 데

에 활용 가능할 것으로 기대된다. 

2. 본    론

2.1 해석 기법

2.1.1 수소의 열역학적 물성치

수소는 양자적 이성질체로 오르토 수소(o-H2)

와 파라 수소(p-H2)로 구분되며, 온도에 따라 두 

수소의 비율이 달라진다. 극저온 액체 상태는 

99% 이상이 p-H2이며, 온도가 높아질수록 o-H2

의 비율이 높아져 상온 이상의 온도에서는 o-H2

와 p-H2의 비율이 약 3:1인 표준 수소(n-H2)가 된

다[15]. 팽창기 사이클에서는 수소의 온도 범위

가 펌프에서 토출되는 순간의 극저온에서부터 

터빈을 구동할 때의 높은 온도까지 다양하므로, 

수소의 정확한 물성치를 반영하기 위해서는 온

도에 따른 p-H2와 o-H2의 비율을 고려하는 것이 

필요하다. 본 연구에서는 수소의 열역학적 물성

치에 대해 미국 국립표준기술원(NIST)의 자료를 

활용하였다[16]. 온도에 따른 o-H2에 대한 p-H2의 

농도비 X는 Eq. 1과 같이 절대온도 T에 대한 볼

츠만 분포 함수로부터 도출하였다[17]. 
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 (1)

, 는 각각 p-H2와 o-H2의 농도를 나타내며, 

는 수소 분자의 회전 상수이다. 

Table 1에 온도에 따른 H2, p-H2, o-H2 수소의 

밀도, 엔탈피를 함께 제시하였다. 21 K에서 물성

치는 수소 별로 큰 차이가 발생하지 않지만, 400 

K의 엔탈피는 n-H2 대비 p-H2는 약 10%, o-H2는 

약 3%의 오차를 보인다. 이처럼 팽창기 사이클

에 액체 수소를 적용하는 경우 수소의 종류에 

따른 물성치의 차이가 해석에 영향을 줄 수 있

기 때문에 이를 고려해야 한다.

2.2 팽창기 사이클의 구성

팽창기 사이클 엔진을 포함한 대부분의 실제 

엔진 데이터는 추력, 비추력, 노즐 확장비 등의 

주요 성능 외의 상세한 정보는 일반적으로 공개

되어 있지 않아 해석 결과를 비교하는 데에 제

한이 따른다. 본 연구에서는 팽창기 사이클 엔진 

시스템의 해석과 검증을 위하여 부품 단위 수준

으로 비교적 많은 자료가 보고된 유럽의 Vinci 

엔진과 독일 항공우주 센터(DLR)에서 Arian 5의 

고체 로켓 부스터를 대체하기 위해 개념설계를 

수행한 2000 kN 급 팽창기 사이클 수소 엔진인 

T(K) Parameter
Density 

(kg/m3)

Enthalpy

(kJ/kg)

21

H2 79.298 106.88

p-H2 79.298 106.88

o-H2 79.260 105.66

400

H2 5.7845 5458.8

p-H2 5.7831 5990.2

o-H2 5.7850 5288.7

Table 1. Density and enthalpy with temperature.
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SE-21D을 해석 대상으로 선정하였다[9,10]. 

2.2.1 Vinci Engine 

Vinci는 유럽 우주국(ESA)의 차세대 발사체인 

Ariane 6의 상단용으로 개발 중인 폐쇄형 팽창

기 사이클 엔진으로, 해석을 위한 유로 흐름도를

Fig. 1에 도식화하여 나타내었다[18,19]. 노즐과 

연소실에서 재생냉각 과정을 통해 열에너지를 

공급받은 수소 연료는 초임계 상태로 연료 터빈

과 산화제 터빈을 차례로 구동하며, 터빈에 의해 

팽창되는 과정에서 발생하는 동력으로 각각의 

펌프를 구동하게 된다. 본 연구에서는 시동이나 

제어 및 퍼지 등과 같은 부수적인 시스템은 고

려하지 않았으며 연료와 산화제만의 이동을 기

준으로 시스템의 작동을 고려하였다.

2.2.2 SE-21D Engine

SE-21D은 독일 항공우주 센터(DLR)에서 자체 

개발한 로켓 엔진 정적 해석 프로그램(LRP2)을 

사용하여 설계한 가상 시스템 엔진이다[9,10].

Fig. 2에 해석을 위해 간략화된 엔진의 구성품

과 유로를 도식화하여 제시하였다. Vinci와 비교

하였을 때 구조적으로 2가지의 차이가 존재한다.

하나는 Vinci 엔진은 터빈을 구동한 연료가 

다시 연소실로 들어가는 반면, SE-21D는 2차

(Secondary) 노즐을 통해 외부로 배기되는 개방

형 엔진이다. 다른 하나는 Vinci 엔진은 연료 펌

프가 1개인 반면, SE-21D 엔진은 연료 펌프가 2

개로 구성되어 있다. 첫 번째 펌프에서 전체 연

료의 90% 이상을 연소실로 보내기 위해 일정량 

가압을 하고 남은 연료를 두 번째 펌프에서 가

압하여 재생냉각채널로 토출하는 구조이다. 

2.3 팽창기 사이클 엔진 해석 절차

2.3.1. Vinci Engine - 폐쇄형 팽창기 사이클

Vinci 엔진의 시스템 설계 해석 절차를 Fig. 3

에 나타내었다. 

엔진의 성능 해석은 아래와 같은 절차를 거쳐 

수행된다. 세부적인 해석 절차는 Fig. 3에 순서

를 표시하였으며, 해당 내용은 다음과 같다.

① 초기 입력 정보

Vinci 엔진을 해석하기 위한 초기 입력 정보 

Fig. 1 Flow schematic for Vinci engine.

Fig. 2 Flow schematic for SE-21D engine.

Fig. 3 Flow chart of system analysis for 

Vinci engine.
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및 참고문헌을 Table 2에 나타내었다. 로켓 엔진

은 연소실 압력에 따라 엔진의 전반적인 성능이 

달라지므로, 시스템 수준의 운용 조건을 고려하

여 그 값을 결정한다. O/F비 역시 혼합비에 따

라 요구 추력을 만족하는 추진제의 질유량이 결

정되므로 성능 해석을 통해 운용 O/F비를 선정

해야 한다. 하지만 본 연구의 주요 목적은 설계 

프로그램의 검증이기 때문에 연소실 압력과 

O/F비를 비교 대상 엔진의 제원과 제시된 값을 

참고하여 적용하였다. 또한 냉각채널이나 배관 

시스템에서 연료나 산화제의 열전달 과정을 추

정한다. 냉각채널에서의 발생하는 열전달 과정은 

엔진의 노즐 및 냉각채널 형상에 대해 Bartz[20] 

식으로 알려진 경험식 등을 이용하여 열전달 계

수를 도출하고, 연료와 연소 가스 간의 에너지 

보존법칙을 통해 최종 물성치를 계산하게 된다. 

하지만 본 연구에서 대상으로 하고 있는 Vinci 

엔진에 대해서는 냉각채널에 대한 형상이 공개

되어 있지 않기 때문에 열전달 과정을 별도로 

해석하지 않았다. 대신 Vinci 엔진 작동점[21]에 

제시된 연료 터빈 입구 온도를 직접 적용하였다.

② 추력실 해석

Table 2의 추력실 정보(Fvac, Pcc,  , O/F)를 바

탕으로 요구 추력을 만족하는 질유량은 Eq. 3-5을 

통해 계산하고, 노즐목의 직경은 Eq. 6을 이용하

여 산출한다. Eq. 4-5의 연소가스 물성치(r,R,T)는 

화학평형프로그램(CEA)[22]을 이용하였다.

 





 (2)





 (3)

 ×










  
  


 (4)



 










  
  







  






 


 (5)

 






 (6)

 

노즐 형상은 Rao의 작도법[23]을 바탕으로 

Conical 노즐의 80% 길이를 갖는 벨형 노즐을 

기준으로 하였으며, 확산각()은 노즐 내부 유동

의 손실을 고려하여 15도로 가정하였다[24].  

③ 연료 터빈의 초기 질유량 설정

해석 절차 2번을 통해 추력실로 들어가는 질

유량을 계산하였으나, 연료 및 산화제 터빈을 구

동하기 위한 요구 질유량을 알지 못하기 때문에 

질유량의 초기값을 설정한다. 

④ 압력 강하량 추정

연소압을 만족시키는 펌프의 요구 동력을 산

출하기에 앞서 펌프의 승압량을 계산하기 위해 

엔진 시스템에서 발생하는 압력 강하량을 구한

다. 압력 강하가 발생하는 요소로 재생냉각채널, 

인젝터, 배관, 밸브를 선정하였다. 재생냉각채널

에서 발생하는 압력 강하량은 상용 중인 팽창기 

사이클 엔진의 자료를 토대로 연소실 압력의 

60%로 가정하였다[25,26]. 인젝터와 배관의 압력 

강하량은 각각 Humble[27]와 Kesaev[28]의 문헌

을 참고하여 연소실 압력의 20%, 5%으로 가정

하였으며, 밸브의 압력 강하량은 Eq. 7-8을 통해 

계산한다.

×



 (7)

Variable Unit Value Ref.

 kN 180 [19]

 bar 61 [19]

 - 240 [19]

 - 5.81 [19]


 rpm 91000 [19,21]


 rpm 18800 [19,21]

TIT K 245 [21]


 - 2 [21]


 - 1.2 [21]

Table 2. Initial values for Vinci engine system analysis.
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 ×   (8)

유량 계수 Cv는 밸브의 종류와 관 내 직경이 

결정되면 참고 문헌[29]에 제시된 그래프를 통해 

구할 수 있다. 밸브는 상용 엔진의 자료[29,30]를 

참고하여 연소기 및 터빈 앞에 존재한다고 가정

하였다. 밸브의 종류는 연소기 앞에 배치되는 연

소기 연료 개폐밸브(MFV, Main shutoff Fuel 

Valve)와 연소기 산화제 개폐밸브(MOV, Main 

shutoff Oxidizer Valve)는 버터플라이(Butterfly) 

방식, 연료 터빈 입구밸브(FTIV, Fuel Turbine 

Inlet Valve)와 산화제 터빈 입구 밸브(OTIV, 

Oxidizer Turbine Inlet Valve)는 포핏(Poppet) 

방식이라고 가정하였다. 관 내 직경은 상용 엔진

의 밸브 자료[29]와 Zandbergen[31]의 자료를 참

고하여 유체의 유속이 액체는 30 m/s 전후가 

되도록, 기체는 Eq. 9에 의해 계산된 값을 넘지 

않도록 직경을 선정하였다. 밸브에 따른 종류 및 

해석을 통해 산출한 직경을 Table 3에 나타내었다.

  ×  (9)

산출된 Valve의 직경을 상용 엔진의 밸브 자

료[29,30]와 비교하였을 때, 4 “내외로 SE-21D 

엔진의 MFV와 FTIV 밸브를 제외한 직경 추정

은 타당한 것으로 판단된다. SE-21D 엔진은 상

용 엔진이 아닌 가상의 엔진일 뿐만 아니라 이

를 검증하기 위한 팽창기 사이클 엔진의 밸브 

자료가 극히 제한적이다. 또한 본 해석에서 사용

한 모델링 식이 밀도만으로 직경을 추정하기 때

문에 해석의 부정확성이 존재한다고 보인다. 하

지만 밸브의 직경 차이가 해석에 영향을 미치는 

압력 강하량은 1 bar 미만으로 재생냉각 채널 

및 인젝터에서 발생하는 양에 비해 매우 작으므

로 전체적인 성능 예측에 큰 영향을 주지 않을 

것으로 판단한다. 

⑤ 펌프 요구 동력 해석

펌프의 요구 동력은 Eq. 10을 통해 계산한다.

 



 (10)

펌프의 승압량()은 Eq. 11에 의해 초기 입

력 정보인 펌프 입구 압력( )과 연소실 압

력(), 해석 절차 4를 통해 계산한 압력 강하량

( )으로 구할 수 있다. 

   (11)

펌프의 효율은 Antonio[32]가 팽창기 사이클 

엔진 RL10A-3-3A의 연료 및 산화제 펌프를 대

상으로 검증한 모델을 사용하였다. 효율식은 Eq. 

12과 같이 액체가 펌프 흡입구로부터 송출구까

지 흐르는 동안 유로 전체에서 발생하는 손실률

인 수력 효율(), 펌프에 의해 전달되는 출구 유

속과 입구 유속의 비인 체적 효율(), 펌프 내의 

베어링과 같은 마찰로 인한 손실률인 전달 효율

(
)의 곱으로 표현한다.

 


 (12)

⑥ 터빈 질유량 계산

해석 절차 5번을 통해 계산된 펌프의 요구 동

력과 터빈의 필요 동력에 대해 에너지 밸런스가 

만족하도록 터빈의 필요 질유량(  )을 Eq. 13을 

통해 계산한다.


 ×  


 (13)

Engine Valve Type Diameter(in)

Vinci

MFV
Butterfly

5

MOV 2

FTIV
Poppet

4 

OTIV 4

SE-21D

MFV
Butterfly

10

MOV 6

FTIV
Poppet

8

OTIV 4

Table 3. Design features of valve.
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는 터빈의 동력, 는 터빈의 효율, 은 터빈 

입구의 단위 질량당 엔탈피, 는 등엔트로피 가

정에 의한 터빈 출구의 단위 질량당 엔탈피이다.

터빈의 효율은 Aungier[33]의 축류 터빈을 대

상으로 비속도( )에 따른 효율 곡선을 표현한 

경험식을 활용하였으며, Eq. 14와 같다.

      (14)

⑦ 질유량 확인

해석 절차 3번에서 설정한 터빈의 초기 질유

량과 6번에서 산출된 질유량이 일치하는 질량 

밸런스가 성립하는지 여부를 판단한다. 불일치 

시 해석 절차 3번으로 돌아가 산화제 터빈의 질

유량을 재설정하게 되고, 일치할 경우 산화제 터

보펌프의 밸런스 해석이 종료되고 연료 터빈의 

에너지 및 질량 밸런스를 만족시키는 해를 찾기 

위해 해석 절차 3번부터 7번까지 수행한다.

2.3.2 SE-21D Engine - 개방형 팽창기 사이클

SE-21D 엔진의 시스템 설계 해석 절차를 Fig. 

4에 나타내었다. SE-21D 엔진의 해석 절차는 

Vinci 엔진과 추력실을 해석하는 과정은 동일하

나 터빈의 해석 순서가 Vinci 엔진과 반대로 산

화제 터빈, 연료 터빈 순서로 해석을 수행한다. 

2.3.1에서 설명한 절차와 유사한 절차를 Fig. 4에 

제시하였다. SE-21D 엔진은 개방형 사이클로 터

빈을 구동하고 나온 추진제가 밖으로 배출되기 때

문에 펌프에서 토출되는 질유량은 주연소실로 들어

가는 질유량과 터빈으로 들어가는 질유량의 합이다.

따라서 연료, 산화제 터빈 순으로 해석을 하면 

산화제 터빈의 질유량이 연료 펌프로 토출되는 

연료의 질유량에 영향을 주기 때문에 앞서 연료 

터보펌프의 질량, 에너지 밸런스가 성립하지 않

게 되므로 산화제, 연료 터빈 순으로 해석을 수

행하여야 한다. 이와 반대 개념으로, 앞 절에서 

언급한 Vinci 엔진은 산화제 터빈을 먼저 해석하

기 위해서는 터빈 입구의 물성치를 알아야 하는

데, 이는 연료 터빈 출구의 영향을 받기 때문에 

연료 터빈의 해석이 선행되어야 한다. SE-21D 

엔진을 해석하기 위한 초기 입력 자료 및 참고 

문헌을 Table 4에 나타내었다. SE-21D 엔진의 

터보펌프 회전수는 DLR의 해석 결과[10]에 구체

적인 수치가 공개되어 있지 않지만, SE-21D 엔

진의 터보펌프가 LE-5A 엔진[34]을 참고하여 설

계된 점을 근거로 하여 LE-5A 엔진 터보펌프 회

전수를 적용하였다. 터빈 입구의 온도 및 출구의 

압력은 DLR의 해석 결과를 참고하였다.

3. 해석 결과

3.1 Vinci Engine

Vinci 엔진의 시스템 해석 결과를 부품별로 

Fig. 4 Flow chart of system analysis for 

SE-21D engine.

Variable Unit Value Ref.

 kN 2196.7 [10]

 bar 66.49 [10]

 - 12.5 [10]

 - 5.5 [10]


 rpm 50000 [34]


 rpm 17000 [34]

TIT K 506.5 [10]

 bar 3 [10]

 bar 3 [10]

Table 4. Initial values for SE-21D engine system 

analysis.
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Table 5-7에 나타내었으며, 해석의 검증은 문헌

에 기술된 작동점을 기준으로 수행하였다. 하지

만 모든 성능 해석 결과를 제시하고 있는 문헌

이 없기 때문에, 연소실과 터보펌프가 기술되어 

있는 문헌을 개별적으로 인용하였다. 이로 인하

여 문헌마다 세부적인 설계점이 일치하지 않을 

가능성이 있어 일부 오차가 존재할 수 있다.

추력실 

질유량, 비추력, 노즐 출구의 크기는 오차 1% 

미만으로 높은 정확도를 나타내었으며, 이를 통

해 CEA를 통한 연소가스 해석과 Eq. 2-6의 과정

이 타당함을 확인하였다. 노즐의 길이의 오차는 

약 5%로 상대적으로 높게 산출되었는데, 이는 

노즐의 형상 차이에 기인한다. 본 해석에서는 

Rao 작도법을 바탕으로 형상 설계를 수행하였으

나, 참고 문헌[35]에는 노즐의 팽창비와 제작 방

안 외 정확한 형상은 제시되어 있지 않으며, 이

로 인한 차이로 판단된다.

펌프

펌프에서의 검증 대상은 펌프의 질유량, 토출 

압력, 동력이고 이를 통해 본 해석에서의 수행한 

공급계의 모델링 및 펌프 해석의 타당성을 검증

하였다. 

비교 결과 연료 및 산화제 펌프의 질유량은 

오차 1% 이내로 높은 정확도를 보였으며, 펌프

의 토출압은 약 3% 낮게 산출되었다. 이는 대부

분의 압력 강하량이 발생하는 재생냉각채널, 인

젝터를 연소실 압력에 비례한다고 가정하였기 

때문이다. 연료 펌프에서 토출되는 압력은 오차 

0%대로 차이가 없으나, 산화제 펌프의 동력은 

15%의 오차를 보였다. 이에 대한 원인은 명확하

지 않은데, 참고문헌에 제시된 터보펌프의 작동

점이 불명확하기 때문이다. 문헌[21]에 제시된 

작동점을 토대로 Eq. 8을 통해 효율을 산출하면 

Unit
Ref.

[19,35]

Present

Result

Error 

(%)

 kg/s 39.50 39.69 0.48

  s 464 462.5 -0.32

  m 2.85 2.98 4.56

  m 2.15 2.13 -0.93

Table 5. Analysis results of combustion chamber in 

Vinci.

Unit
Ref.

[19,21]

Present

Result

Error 

(%)




kg/s
5.80 5.83 0.52


 33.70 33.86 0.47


MPa

22.4 21.73 -2.99

 8.1 7.83 -3.33




 
MW

2.5 2.48 -0.80


 0.39 0.331 -15.13




-
- 0.66 -


 - 0.68 -

Table 6. Analysis results of pump in Vinci.

Unit
Ref.

[10]

Present

Result

Error 

(%)

 kg/s 539.29 541.96 0.50

  s 410.2 408.2 -0.49

  m - 1.89 -

  m 1.741 1.737 -0.23

Table 8. Analysis results of combustion Chamber in 

SE-21D.

Unit
Ref.

[21,23]

Present

Result

Error 

(%)




kg/s
4.9 5.21 6.33


 4.2 3.27 -22.38

  
MPa

19.0 17.77 -6.47


 9.2 8.88 -3.48




MW
2.5 2.504 0.16


 0.39 0.335 -14.10




-
- 0.69 -


 - 0.63 -

Table 7. Analysis results of turbine in Vinci.
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약 0.59로 본 해석 결과보다 15% 낮다. 이 수치

는 수소 엔진의 산화제 펌프의 통상적인 효율인 

0.65∼0.75 [36]을 벗어나기 때문에 비정상적이라

고 판단된다. 또한 DLR에서 LRP2를 이용한 

Vinci 엔진의 해석 결과와 비교하였을 때, 산화

제 펌프의 효율 및 동력의 차이가 약 2%로 그 

차이가 매우 미비함을 감안하며, 본 해석 과정은 

타당한 것으로 판단된다.

터빈

터빈에서도 펌프와 동일하게 질유량, 토출 압

력, 동력을 비교하였으며 이를 통해 공급계 모델

링과 터빈의 효율 및 동력 산출의 타당성을 검

증하였다. 비교 결과 연료 터빈은 질유량, 입구 

압력은 각각 6% 높게, 6% 낮게 추정되었으며 

터빈의 동력은 오차 0%로 거의 유사하였다. 연

료 터빈의 질유량 차이와 입구 압력의 차이는 

터빈 입구의 압력이 낮기 때문에 단위 질량 당 

팽창 에너지가 줄어들게 되어 상대적으로 더 많

은 질유량이 필요한 것으로 해석된다. 또한 두 

값의 절대적인 차이가 유사하므로 본 해석에서 

산출한 연료 터빈의 효율은 타당한 것으로 생각

된다. 반면 산화제 터빈의 질유량은 22% 낮게, 

입구 압력과 동력은 각각 3%, 14% 낮게 산출되

었다. 터빈의 동력은 펌프를 구동하는데 사용되

므로 그 차이는 펌프의 동력에 기인한 것으로 

볼 수 있다. 입구 압력은 앞의 연료 터빈 입구에

서 압력이 낮고 팽창비는 엔진의 작동점과 동일

하게 적용하였기 때문에 낮게 산출되었다. 연료 

터빈과 달리 산화제 터빈의 질유량과 압력의 오

차 정도가 다른데, 이는 산화제 터빈의 작동점

[21]에서 효율을 산출하면 0.57로 본 해석 결과

와 약 10% 차이가 있다. 터빈의 효율은 비속도

의 함수로 나타내며, 비속도는 질유량과 압력에 

연관이 되어 있기 때문에 입구 물성치의 차이가 

터빈의 효율에 영향을 준 것으로 추정된다.

3.2 SE-21D Engine

SE-21D 엔진의 시스템 해석 결과를 부품별로 

Table 8-11에 나타내었으며, DLR의 LRP2 프로

그램을 통해 해석한 결과와 비교하였다. 

LRP2 프로그램은 연소가스의 물성치를 이동

평형을 기반으로 NASA CEA를 통해 산출하였

으며, 연소실 및 재생냉각채널의 형상 설계는 내

장 프로그램인 NCC로 수행한다. 

LRP2와 본 해석 사이에 차이가 발생하는 부

분은 터보펌프로 등엔트로피 효율을 사용하여 

출구의 물성치를 산출하는 것은 유사하지만 

LRP2는 효율을 모델링을 통해 구하지 않고 통

상적인 범위 내의 상수값으로 가정한다. Eq. 7, 

13에서 효율의 차이는 터보펌프의 질유량 및 동

력의 차이를 유발하므로 이는 해석의 전반적인 

오차의 주요 원인으로 작용한다.

추력실 

질유량, 비추력, 노즐 출구의 크기가 오차 1% 

미만으로 낮은 차이를 보였는데, 이는 LRP2도 

연소가스 물성치를 CEA를 이용하여 산출하기 

때문이라고 볼 수 있다. 이를 통해 Vinci 엔진과 

동일하게 CEA를 통한 연소가스 해석과 Eq. 2-6

의 과정이 타당함을 확인하였다. 

연료 펌프

1단 연료 펌프의 해석 결과는 LRP2 대비 차

이가 3% 미만으로 낮았지만, 2단 연료 펌프의 

질유량과 효율에서 약 15%의 차이가 발생하였

Unit
Ref.

[10]

Present

Result

Error 

(%)




kg/s
93.68 91.29 -2.55 


 16.39 13.75 -16.11 


MPa

8.75 8.749 -0.01 

 12.11 12.00 -0.91 


K

29.44 30.08 2.17 

 32.38 35.10 8.40 


  

MW
15.44 15.53 -0.58 


 1.01 0.98 -2.97 




-
0.7 0.678 -3.14 


 0.75 0.641 -14.53 

Table 9. Analysis results of fuel pump in SE-21D.
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다. 이는 LRP2가 효율을 모델링한 것이 아닌 상

수 값을 사용하였기 때문에 발생한 오차로 추정

된다. 등엔트로피 효율을 통해 전후의 온도를 계

산하기 때문에 2단 터빈의 온도도 약 8%의 차이

를 나타냈다. 하지만 토출 압력이 유사하므로, 

본 해석의 공급계 모델링이 LRP2와 비슷한 수

준임을 알 수 있다. Eq. 7을 통해 펌프의 효율과 

질유량의 차이가 유사하기 때문에 해석 과정의 

오류는 없는 것으로 간주할 수 있다.

산화제 펌프

산화제 펌프의 질유량, 토출 압력, 출구 온도

는 1% 미만으로 낮은 차이를 보였으나 동력과 

효율에서 10% 이상의 차이가 나타났다. 2단 연

료 펌프는 동력이 유사하고 질유량의 차이가 발

생했지만, 산화제 펌프의 질유량은 외부로 배기

되지 않고 연소실로 들어가기 때문에 앞서 해석

을 통해 고정된 값이 된다. 따라서 Eq. 7에 의한 

효율의 차이가 질유량이 아닌 동력의 차이에 기

인한 것을 알 수 있으며, 두 차이가 유사한 것을 

통해 해석의 타당성을 확인할 수 있다.

터빈

LRP2 대비 연료 터빈의 동력과 입구 압력은 

오차 1% 미만으로 낮은 차이를 보였으나 질유량

과 토출 온도는 각각 약 26%, 14% 낮게 산출되

었다. 이는 본 해석의 효율이 LRP2 대비 높기 

때문에 단위 질량 당 팽창 에너지가 증가하였지

만 동력이 유사하므로 질유량이 감소하고 더 많

은 팽창으로 인하여 온도가 감소한 것에 기인한

다. 산화제 터빈 역시, 연료 터빈과 유사한 경향

성이 나타났지만, 연료 터빈에 비하여 효율의 차

이가 낮기 때문에 절대적인 차이는 감소하였다. 

4. 결    론

수소 팽창기 사이클 시스템 해석을 위해서 개

방형 팽창기과 폐쇄형 팽창기 사이클 엔진에 따

른 시스템 해석 절차 및 부품별 해석 방법을 정

리하여 제시하였다. 수소의 정확한 해석을 위해 

온도와 압력에 따른 o-H2와 p-H2의 비율을 고려

하였으며, 시스템 해석의 검증을 위해서 Vinci 

및 SE-21D 엔진을 대상으로 부품별 수치를 비교

하였다. 추진제의 질유량, 비추력, 펌프 토출 압

력, 동력과 같은 엔진의 주요 결과는 대체로 1∼

2% 내외의 오차로 비교적 높은 정확도를 나타내

었다. 하지만 일부 터보펌프의 동력, 터빈의 질

유량 등의 오차가 크게 발생한 부분이 있는데 

이는 Vinci 엔진은 엔진 제원의 부정확성, 

SE-21D 엔진은 적용한 효율의 상이성으로 인하

여 발생한 것으로 사료된다. 터보펌프 효율의 차

이가 질유량의 차이와 유사한 것을 통해 본 연

구에서 수행하고 있는 성능 해석 절차는 타당한 

것으로 판단된다.

본 연구를 통해 작성된 해석 프로그램은 수소 

팽창기 사이클 엔진의 설계 초기 단계에서 설계

Unit
Ref.

[10]

Present

Result

Error 

(%)


 kg/s 456.32 458.58 0.50 

 MPa 8.75 8.80 0.57 

 K 92.83 93.77 1.01 


 MW 4.32 4.95 14.58 


 - 0.76 0.67 -11.84 

Table 10. Analysis results of oxidizer pump in SE-21D.

Unit
Ref.

[10]

Present

Result

Error 

(%)




kg/s
8.06 5.93 -26.43 




2.11 1.97 -6.64  

  
MPa 8.31

8.32 0.12  


 8.33 0.24  


K 369.7

316.50 -14.39 

 335.94 -9.13  




MW
16.62 16.68 0.36  


 4.36 5.00 14.68  




- 0.45
0.619 37.56  


 0.557 23.78  

Table 11. Analysis results of turbine in SE-21D.
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점을 결정하는 데 활용 가능할 것으로 판단된다. 

차후 냉각채널 형상에 따른 정확한 열전달 해석

과 구성 요소별 상세 설계 등을 통해 해석 정밀

도를 향상할 수 있을 것으로 생각된다.
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