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            Abstract
          
        

        
          나로우주센터에 구축/개발된 3단 엔진 연소시험설비에서 다단연소사이클 액체 로켓엔진의 시험을 수행하였다. 수류시험과 점화시험, 연소시험이 이루어졌으며 예연소기의 연소압력 제어를 위한 TTR의 개도를 143°에서 185°까지 변화시키며 시험을 수행하였다. 시험 결과 엔진의 주요성능과 TTR 개도에 의한 수력학적 변화를 확인하였지만 연소압력의 제어성 확인을 위한 결과는 얻지 못하였다. 향후 본 논문의 연구에서 도출된 개선점을 보완한 예연소기 압력제어 연구가 이루어질 것이다.

        

        
          
            초록
          
        

        
          For the control of pre-burner combustion pressure, the open angle of the TTR (Throttle for Thrust Regulation) valve was varied from 143° to 185° while testing cold flow, ignition, and combustion. The major performance variables of rocket engines and hydraulic performance of the TTR valve regarding the open angle were verified. However, the controllability of pre-burner combustion pressure was not verified due to the limitations of the test. Comprehensive research will be done after addressing these problems.
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      1. 서론
      한국형발사체 KSLV-II 이후의 발사체에는 보다 많은 유상하중과 높은 임무궤도 진입을 위해 재점화가 가능한 고성능의 고공엔진이 요구된다. 이를 위하여 다단연소사이클 액체로켓엔진을 개발하여 성능을 높이고자 연구가 수행되고 있다[1-20]. 예연소기를 중심으로 한 각 부분품에 대한 개발연구[1-15]와 연소기가 없는 파워팩 시험이 고흥항공센터에서 수행되었으며[16,17] 현재 나로우주센터 3단 엔진 연소 시험설비에서 개선된 Schematic을 적용한 개발시제품을 이용한 연구가 수행되고 있다[18-20]. 본 논문의 연구에서는 예연소기(Pre-burner)의 압력제어를 위한 유량제어밸브의 개도변화에 따른 엔진 성능변수의 변화에 대하여 분석하고자 한다. 

    

    

  
    
      2. 시험 설비 및 시험대상체
      
        2.1 3단 엔진 연소 시험설비
        3단 엔진 연소 시험설비는 액체산소와 케로신을 추진제로 이용하는 액체로켓용 연소기를 최대 10 tonf까지 시험할 수 있다. Fig. 1에 시험설비의 개략도를 나타내었다. 평시에 저장 중이던 산화제/연료를 시험 시에는 저장탱크에서 런탱크로 충전을 하여 엔진 시험조건에 맞도록 터보펌프 입구압력을 맞추기 위해 런탱크를 기체질소를 이용하여 가압을 하게 된다. 런탱크와 엔진사이의 배관경로가 실제 발사체보다 길기 때문에 시동조건을 모사하기 위한 시동탱크가 런탱크와 엔진 테스트스탠드 사이에 위치하며 시험내용에 따라 활용하게 된다[21].

        
          
          

          Fig. 1  
				
          

          
            Schematic diagram of the upper engine test facility[21].
          
          

          

        

      

      
        2.2 시험대상체
        Fig. 2에 시험대상체인 다단연소사이클 액체로켓엔진의 시스템 개략도를 나타내었다. 본 논문의 연구의 주제로 삼고 있는 로켓엔진의 압력제어는 Fig. 2에 노란색으로 강조한 부분이 핵심적인 역할을 하게 된다. 

        
          
          

          Fig. 2  
				
          

          
            Schematic diagram of staged combustion liquid rocket engine. (yellow highlighted section: = pressure control schematic of system).
          
          

          

        

        다단연소 액체로켓엔진의 연료펌프는 2단계로 나누어져 있으며, 1단 펌프를 지난 연료가 2단 펌프를 통해 한단계 더 승압된 후 터보펌프 동력발생을 위한 예연소기(Pre-burner)로 공급되게 된다. 2단 연료펌프와 예연소기 사이에 Fig. 3에 나타낸 유량제어밸브 TTR(Throttle for Thrust Regulation)이 위치하게 되는데 이것이 다단연소사이클 엔진의 압력제어를 위한 핵심 구성품이다.

        
          
          

          Fig. 3  
				
          

          
            Throttle valve and electric actuator for pressure control of engine system.
          
          

          

        

        이 로켓엔진은 예연소기에서 발생된 산화제과잉 연소가스가 터빈동력을 발생시킨 후 연소기로 공급되어 최종적으로 추력을 발생시키게 된다. 따라서 예연소기에서 연소반응에 참여하는 연료인 케로신의 공급량에 따라 터보펌프 동력 및 로켓엔진의 추력이 조절된다.

      

    

    

  
    
      3. 시험 결과
      시험은 크게 다음의 세 가지로 분류하여 수행하였다.

      
        	1. 예연소기의 점화가 없이 고압헬륨을 이용한 시동터빈 구동 수류시험 2회


        	2. 시동터빈 구동 후 짧은 예연소기 점화시험


        	3. 시동터빈 구동 후 예연소기 점화하여 10초 이상 연소시험 2회


      

      위의 시험을 하는 동안 TTR 의 개도는 143°, 172°, 185°로 변화시켜 유량과 Kv 를 확인하고자 하였다. Fig 4-8에 각 시험을 통해 얻어진 결과 그래프를 나타내었으며 정상상태에 도달한 구간의 값을 평균을 내어 Table 1과 같이 분석하였다. 점화 없이 시동터빈만을 구동했던 수류시험 ①, ②에서는 TTR 개도를 각각 143°, 172° 로 설정하였고 이에 따라 예연소기로의 연료공급 유량이 0.326 m2/h에서 0.359 m2/h으로 늘어났다. 이 때 TTR 의 Kv는 각각 0.120, 0.153이었다.

      
        Table 1.  
				
        

        
          Analyses of major performance variables.
        
        

      

      
        
          
            	Cold Flow Test
          

        
        
          	①
          	Angle [deg]
          	143
        

        
          	Analysis Time [sec]
          	21.5-22.0
        

        
          	TPRPM [RPM]
          	6263
        

        
          	Flow rate [L/s]
          	0.09
        

        
          	Pressure Difference [bar]
          	5.9
        

        
          	
            Average Kv
          
          	0.120
        

        
          	②
          	Angle [deg]
          	172
        

        
          	Analysis Time [sec]
          	21.5-22.0
        

        
          	TPRPM [RPM]
          	6263
        

        
          	Flow rate [L/s]
          	0.10
        

        
          	Pressure Difference [bar]
          	4.4
        

        
          	Average Kv
          	0.153
        

        
          	Ignition Test
        

        
          	
          	Angle [deg]
          	172
        

        
          	Analysis Time [sec]
          	22.055
        

        
          	TPRPM [RPM]
          	25180
        

        
          	Flow rate [L/s]
          	0.248
        

        
          	Pressure Difference [bar]
          	20.8
        

        
          	Average Kv
          	0.174
        

        
          	Turbine Inlet Pressure [bar]
          	154
        

        
          	Turbine Outlet Pressure [bar]
          	85
        

        
          	Combustion Test
        

        
          	①
          	Angle [deg]
          	185
        

        
          	Analysis Time [sec]
          	28.0-30.0
        

        
          	TPRPM [RPM]
          	24067
        

        
          	Flow rate [L/s]
          	0.238
        

        
          	Pressure Difference [bar]
          	14.6
        

        
          	Average Kv
          	0.200
        

        
          	Turbine Inlet Pressure [bar]
          	145
        

        
          	Turbine Outlet Pressure [bar]
          	82.6
        

        
          	②
          	Angle [deg]
          	185
        

        
          	Analysis Time [sec]
          	45.0-50.0
        

        
          	TPRPM [RPM]
          	23808
        

        
          	Flow rate [L/s]
          	0.236
        

        
          	Pressure Difference [bar]
          	14.7
        

        
          	Average Kv
          	0.198
        

        
          	Turbine Inlet Pressure [bar]
          	142.3
        

        
          	Turbine Outlet Pressure [bar]
          	82
        

      

      

      점화시험에서는 정상상태 구간이 존재하지 않아 예연소기에 연료가 공급되어 연소가 일어난 22.055 초의 데이터를 데이터 분석을 위해 제시하였다. 점화시험의 TTR 개도는 수류시험 ②와 동일한 172°였지만 예연소기 점화로 인한 터빈동력이 발생하여 터보펌프 RPM 과 유량이 크게 차이가 나며 이로 인해 TTR 전후의 차압과 Kv 가 다른 결과를 보였다.

      
        
        

        Fig. 4  
				
        

        
          Spin start cold flow test result at 143° of TTR[18].
        
        

        

      

      
        
        

        Fig. 5  
				
        

        
          Spin start cold flow test result at 172° of TTR.
        
        

        

      

      
        
        

        Fig. 6  
				
        

        
          Spin start and ignition test result at 172° of TTR.
        
        

        

      

      
        
        

        Fig. 7  
				
        

        
          10 Second combustion test result at 185° of TTR.
        
        

        

      

      
        
        

        Fig. 8  
				
        

        
          30 second combustion test result at 185° of TTR.
        
        

        

      

      점화시험과 연소시험 ①의 결과를 비교해보면 TTR 의 개도 증가에 따라 Kv 값은 증가 하였지만 유량과 터보펌프 RPM 은 점화시험에서의 값이 더 높은 것을 확인할 수 있다. 이는 점화시험 분석시점은 점화초기 터보펌프 RPM이 overshoot하여 연소시험 ①, ② 정상상태보다 1000 RPM 이상 높게 터보펌프가 작동하였기 때문이다. 같은 시험조건으로 시간을 늘렸던 연소시험 ②의 결과는 연소시험 ①의 결과와 동일하다.

      본 논문의 연구의 목적은 TTR 의 개도를 변화시켜 예연소기로의 연료공급량을 조절, 예연소기의 연소압력 제어하고자 함이다. 따라서 예연소기의 압력을 측정해야 정확한 비교가 되겠지만 예연소기 제작상의 이유로 현재의 시험대상체에서는 측정하지 못하였다. 따라서 예연소기의 후단인 터빈 입/출구 압력의 결과를 Fig. 9의 그래프에서 비교하였다.

      
        
        

        Fig. 9  
				
        

        
          Comparison of turbine inlet and outlet pressures.
        
        

        

      

      20.5-22.0초 구간에 각 시험의 터빈입구압력이 형성되는 경향성이 모두 다른데 이는 아직 점화시퀀스가 안정되지 않았기 때문이다. 따라서 TTR의 개도가 같았던 연소시험 ①, ②의 터빈 입/출구 압력이 시동구간 이후 정상상태 구간에서 같음을 확인하였을 뿐, 점화시험과 연소시험에서 TTR의 개도가 달라짐에 의한 터빈 입/출구 압력비교는 현 시점에서는 어렵다고 판단된다. 

    

    

  
    
      4. 결론
      한국항공우주연구원 나로우주센터 내의 3단 엔진 연소 시험설비에서 다단연소사이클 액체 로켓엔진의 연소시험을 수행하였다. 시험은 수류시험과 점화시험, 연소시험으로 순차적으로 이루어졌으며 예연소기의 연소압력 제어를 위한 TTR의 개도를 143°에서 185°까지 변화시키며 시험을 수행하였다.

      시험 결과 개도가 증가할수록 TTR 유량제어밸브를 통한 유량과 Kv 값이 증가함을 확인하였지만 점화시점의 천이구간 거동, 점화시퀀스의 변동에 따라 달라지는 압력상승 거동 변화로 인해 정확한 성능 비교가 어려웠다. 이에 향후에는 시동구간에서 재현성 있는 압력형성 경향을 보일 수 있도록 점화시퀀스를 안정화 하는 연구의 필요성을 확인할 수 있었다.

      향후의 연구에서 다단연소사이클 액체 로켓엔진의 압력제어에 대한 명확한 성능분석을 하기 위해서는 각기 다른 TTR 개도에서 정상상태에 도달한 연소시간을 확보한 시험이 수행되어야 한다. 또한 현재 예연소기의 압력을 직접 측정할 수 없었는데 이를 다음 예연소기 시제에는 제작단계에 반영하여 엔진 성능과 직결된 예연소기 압력을 직접 측정해야 할 것이다. 이러한 개선을 통해 최종적으로는 연소시험 중 TTR의 개도를 변화시켜 실시간으로 엔진의 성능을 제어할 수 있는 연구가 진행될 것이다.

    

    

  
    
      Acknowledgments
      이 논문은 한국추진공학회 2017년도 춘계학술대회(2017. 5. 31-6. 2, 라마다프라자 제주호텔) 발표논문을 심사하여 수정 ․ 보완한 것임.

    

    

  
    
      References
      
        
          	
          	
        

        
          	
            
              1. 
            
          
          	Yang, J.H., So, Y.S., Choi, H.K., Choi, S.M.,  and Han, Y.M., "An Experimental Study of the Rocket Preburner Injector", Proceeding of the 2006 KSPE Fall Conference, Sunchon, Korea, p47-53, Nov),  (2006.
        

        
          	
            
              2. 
            
          
          	So, Y.S., Yang, J.H., Choi, S.M.,, Kwon, K.C.,  and Han, Y.M., "An Experimental Study of the Spray Characteristics for the Oxidizer-rich Preburner Injector", Proceeding of the 2006 KSAS Fall Conference, Busan, Korea, p988-994, Nov),  (2006.
        

        
          	
            
              3. 
            
          
          	Yang, J.H., So, Y.S., Han, Y.M., Yoon, Y.B.,  and Choi, S.M., "Spray Characteristics of the Rocket Preburer Injector", Proceedings of 2007 ILASS-Korea Conference, Yeosu, Korea, p109-113, Oct),  (2007.
        

        
          	
            
              4. 
            
          
          	So, Y.S., Yang, J.H.,  and Choi, S.M., "Spray Characteristics of the Oxidizer-rich Preburner Injector in Ambient Pressure Environment", Proceeding of the 2007 KSPE Spring Conference, Seoul, Korea, p97-101, Apr),  (2007.
        

        
          	
            
              5. 
            
          
          	So, Y.S., Yang, J.H., Choi, S.M.,  and Han, Y.M., "Spray Characteristics of the Oxidizer-rich Preburner Injector in Ambient Pressure Environment", 9th Space Launch Technology Symposium, Busan, Korea, p16-17, Jan),  (2008.
        

        
          	
            
              6. 
            
          
          	Yang, J.H.,  and Choi, S.M., "Spray Characteristics of the Oxidizer-rich Preburner Injector in High Pressure Environments", Journal of the Korean Society of Propulsion Engineers, 12(2), p48-56,  (2008).
        

        
          	
            
              7. 
            
          
          	Shin, J.C., Jung, T.K.,  and Lee, S.Y., "Simulation of Pre-burner Performance in Liquid-fueled Rocket Engine for Satellite Launch Vehicle", Journal of The Korean Society for Aeronautical and Space Sciences, 36(12), p1180-1185,  (2008).
			[https://doi.org/10.5139/JKSAS.2008.36.12.1180]
		
        

        
          	
            
              8. 
            
          
          	Kim, J.K., Han, Y.M., Bae, T.W., Choi, H.S.,  and Yoon, Y.B., "Spray Characteristics of Gas-centered Swirl Coaxial(GCSC) Injector in High Pressure Condition", Proceeding of the 2010 KSPE Fall Conference, Jeju, Korea, p5-8, Nov),  (2010.
        

        
          	
            
              9. 
            
          
          	Moon, I.S.,  and Shin, K.C., "Numerical Study of the Cooling Channel of the Preburner for a Small Liquid Rocket Engine", Proceeding of the 2010 KSPE Spring Conference, Seoul, Korea, p21-24, May),  (2010.
        

        
          	
            
              10. 
            
          
          	Jeon, J., Hong, M., Han, Y.M.,  and Lee, S.Y., "Experimental Study on Spray Characteristics of Gas-Centered Swirl Coaxial Injectors", Journal of Fluids Engineering, 133(12), p121303-1-121303-7,  (2011).
        

        
          	
            
              11. 
            
          
          	Moon, I.Y., Moon, I.S., Yoo, J.H., Jeon, J.H., Lee, S.M., Hong, M.G., Ha, S.U., Kang, S.H.,  and Lee, S.Y., "Ignition Test of an Oxidizer Rich Preburner", Proceeding of the 2011 KSPE Fall Conference, Busan, Korea, p869-872, Nov),  (2011.
        

        
          	
            
              12. 
            
          
          	Kim, J.G., Han, Y.M., Choi, H.S.,  and Yoon, Y.B., "Study on spray patterns of gas-centered swirl coaxial (GCSC) injectors in high pressure conditions", Aerospace Science and Technology, 27, p171-178,  (2013).
			[https://doi.org/10.1016/j.ast.2012.08.004]
		
        

        
          	
            
              13. 
            
          
          	Seo, S.H., Kang, S.H.,  and Lee, S.Y., "Study on Pressure Fluctuations Observed in Combustion of Oxygen-Rich Preburners", Journal of the Korean Society of Propulsion Engineers, 17(2), p122-127,  (2013).
			[https://doi.org/10.6108/KSPE.2013.17.2.122]
		
        

        
          	
            
              14. 
            
          
          	Moon, I.S., Moon, I.Y.,  and Ha, S.U., "Study on Starting Procedures for Staged Combustion Cycle Engines", Proceeding of the 2013 KSPE Spring Conference, Busan, Korea, p95-98, May),  (2013.
        

        
          	
            
              15. 
            
          
          	Kim, S.Y., Moon, I.S., Ha, S.U.,  and Moon, I.Y., "Ignition Test of a Small Preburner", Proceeding of the 2014 KSPE Spring Conference, Seoul, Korea, p21-24, Ma),  (2014.
        

        
          	
            
              16. 
            
          
          	Kim, D.K., Ha, S.U., Moon, I.Y., Moon, I.S., Lee, S.Y., Ji, S.Y.,  and Seo, J.W., "Construction of Firing Test Facility for 8tonf Class Staged Combustion Cycle Rocket Engine", Proceeding of the 2015 KSPE Spring Conference, Busan, Korea, p835-838, Ma),  (2015.
        

        
          	
            
              17. 
            
          
          	Ha, S.U., Kim, D.K., Moon, I.Y., Moon, I.S.,  and Lee, S.Y., "Powerpack Test of Staged-combustion Cycle Rocket Engine with Kerosene and Liquid Oxygen", Proceeding of the 2016 KSPE Spring Conference, Jeju, Korea, p309-314, Ma),  (2016.
        

        
          	
            
              18. 
            
          
          	Lee, J.H., Woo, S.P., Jeon, J.S., Seo, D.B., Kim, C.H., Lee, K.J., Yoo, B.I.,  and Han, Y.M., "Configuration of Turbopump and Hydraulic lines of Staged Combustion Cycle Engine", Proceeding of the 2016 KSPE Fall Conference, Jungsun, Korea, p944-947, Dec),  (2016.
        

        
          	
            
              19. 
            
          
          	Woo, S.P., Lee, K.J., Lee, J.H., Im, J.H., Jeon, J.S., Hwang, C.H.,  and Han, Y.M., "The Design of Technology Demonstration Model for Tests of Staged Combustion Cycle Engine", Proceeding of the 2016 KSPE Fall Conference, Jungsun, Korea, p934-937, Dec),  (2016.
        

        
          	
            
              20. 
            
          
          	Jeon, J.S., Lee, J.H., Woo, S.P., Im, J.H., Lee, K.J., Yoo, B.I., Cho, N.K.,  and Han, Y.M., "The Ignition System of a Staged Combustion Cycle Engine", Proceeding of the 2016 KSPE Fall Conference, Jungsun, Korea, p1055-1058, Dec),  (2016.
        

        
          	
            
              21. 
            
          
          	Kim, S.H., Jung, Y.G., Wang, S.W., So, Y.S.,  and Han, Y.M., "Development of 3rd Stage Engine Test Facility for KSLV-II Propulsion System", Proceeding of the 2013 KSPE Fall Conference, Busan, Korea, p451-455, Ma),  (2013.
        

      

    

    

  OEBPS/images/big_22_4.jpg
= B
1570 QAT 08T £ A B9 21 44
S o8 B, b 24T oS s
222148 969 14 15040 25 2945 23 an)
228 ol AU, 2 4,
3 quwawmww—l .vw»w e
A oA, 4, UAH, B o
4. g mm ) A T 4
U, B . ua

5 44»%&&14 §~?14 ABEHA 2 @7
Leciel, . 4 e
A% BSER S o

415, 398 Kanmaniraja Radhakishnan, 7491, 4% -
22g olgn

A o) o= 1
8. e :mnm_: awzww 18 Hspawe) T A 3
9. ﬁ\% ya i;jn;g «gwa
1 7I’Wﬁ/*‘i‘l amﬂ;u:q 12} w el nié £ M ‘w
1250 e A A 4

R 2wi7]2) Sl B 504
Priier e eha it e o

= s
17T AR AU AN 8 A 2
15 2o SR R AR 8 2

oldo], d7e

16 SR RIS A 4719 0 2
Si2i7L, el MR

1. g uaa T A

@ gpaznasol

Sty of Prapun Eniors





OEBPS/images/data/kspe/15370/KSPE_2018_v22n4_18_f005.jpg
Volume Flow Rate [Liters/s], Kv

08

07

06

05

04

03

02

0.1

0.0

Preburner Fuel Flow Rate
T e

e e 35000 47
—— Flowmeter_1
3 ~——— Flowmeter_2 30000 46
——Kv_THR1
—— TPRPM H2s000_ {5
—— Pressure g et =
—— Pressure g ouetf] 20000% 14
&
150005 43
=
10000 2
5000 1
==:= Ja

BARMSARANSAMRAS AanAs Banas sanas saReE R
190 195 200 205 210 215 220 225 230 235 240 245 250
TimeSync (Sec)

Pressure [MPaA]





OEBPS/images/data/kspe/15370/KSPE_2018_v22n4_18_f002.jpg





OEBPS/images/data/kspe/15370/KSPE_2018_v22n4_18_f003.jpg





OEBPS/images/data/kspe/15370/KSPE_2018_v22n4_18_f007.jpg
Volume Flow Rate [Liters/s], Kv

20 21

35000
: Flowmeter_1 '1
||~ Flowmeter_2
|| ——Kv_THR1 30000
—— TPRPM
Pressure e et 1 25000
— Pressurerrg_oyer
20000/
15000,
10000

22 23 24 25 26 27 28 29 30 31 32 33 34 35 36

Timesync (Sec)

TP RPM [RPM]

omn & o





OEBPS/images/_common/images/crossref.gif





OEBPS/images/data/kspe/15370/KSPE_2018_v22n4_18_f009.jpg
Pressure [MPaA]

Turbine Pressure

—— TTR 172° - 1 sec Ignition
—— TTR 185° - 10 sec Firing
—— TTR 185° - 30 sec Firing

P S ——

Time [Sec]






OEBPS/images/data/kspe/15370/KSPE_2018_v22n4_18_f006.jpg
Volume Flow Rate [Liters/s], Kv

08

07

086

05

04

03

02

0.1

00

Preburner Fuel Flow Rate
T

T T T Ty T Ty 35000
—— Flowmeter_1
] ~——— Flowmeter_2  H 30000
——Kv_THR1
—— TPRPM H 25000 _
] Pressure g e z
—— Pressure g oyet ] 20000;
b [N
(4
150000
3 =
10000
E 9 s000
e
195 200 205 210 215 220 225 230 235 240 245 250 255

TimeSync (Sec)

L
«
8

n
X

420

Pressure [MPaA]





OEBPS/images/data/kspe/15370/KSPE_2018_v22n4_18_f004.jpg
Volume Flow Rate [Liters/s], Kv

08

0.7

06

05

0.4

0.0

Preburner Fuel Flow Rate

IASnacBasss S lans s i tasas 4,_._._._ﬁ 35000
Flowmeter_1 |
~——— Flowmeter_2  H 30000
——Kv_THR1 E
—— TPRPM r 25000
E —— Pressurerg e | §
_— PressureTTR_ome,} 20000;
3 SFTASINTEIAEENA a
©
4 150004
B
10000
5000
b T T T T T T T T T T 10
190 195 200 205 210 215 220 225 230 235 240 245 250

Timesync (Sec)

L
o

L
S
Pressure [MPaA]






OEBPS/images/data/kspe/15370/KSPE_2018_v22n4_18_f001.jpg





OEBPS/images/data/kspe/15370/KSPE_2018_v22n4_18_f008.jpg
o o
= o

Volume Flow Rate [Liters/s], Kv
o
N

Preburner Fuel Flow Rate
T T T T

T T 35000
| —— Flowmeter_1
| -~ Flowmeter_2
i —— Kv_THR1 30000
| 1
i —— Pressure g e ] 25000
s
a
20000%
=
a
o
15000
(=
10000
i 5000
|
} 0

— T - s
20 25 30 35 40 45 50 55 60 65

TimeSync (Sec)

Pressure [MPaA]






