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            Abstract
          
        

        
          한국형발사체개발사업(KSLV-II)을 통해 75톤/7톤 액체로켓엔진의 터보펌프 실매질 성능시험을 위한 터빈구동 시스템(고압공기 공급시스템+알코올버너)이 개발되었다. 후속발사체로 개발중인 다단연소 사이클 액체로켓엔진의 터보펌프는 한국형발사체에 사용된 터보펌프보다 더 큰 동력을 요구한다. 따라서 터보펌프 실매질 시험설비는 터보펌프 조립체의 개발시험을 위한 터빈구동시스템의 성능개량이 필요하다. 본 연구에서는 터빈구동시스템의 성능개량을 위한 과정을 정리하였고, 터빈구동가스 생성용 알코올버너의 개발시험 결과를 분석하였다.

        

        
          
            초록
          
        

        
          Through the KSLV-II, a turbine drive system(high pressure air supply system + alcohol burner) for the turbopump real-propellant performance test of the 75-tonf/7-tonf liquid rocket engine was developed. The turbopump of the staged combustion cycle liquid rocket engine, which has been in development as a next-generation launch vehicle, requires more power than that of the turbopump used in the KSLV-II. Therefore, the TPTF(turbopump real-propellant test facility) needs to be improved the performance of the turbine drive system for the development test of the turbopump assembly. In this study, the performance improvement process of the turbine drive system was summarized, and the results of the alcohol burner development test for generating turbine drive gas were analyzed.
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      1. 서 론
      액체로켓엔진은 작동방식에 따라 다양하게 분류할 수 있다. 그 중 Fig. 1과 같이 터빈을 구동한 후 배출되는 가스의 처리방법에 따라 크게 개방형사이클(open cycle)과 폐쇄형사이클(closed cycle) 두 가지로 분류할 수 있다. 한국형발사체(KSLV-II)에 사용된 액체로켓엔진은 가스발생기(gas generator)를 사용한 대표적인 개방형사이클 방식이고, 폐쇄형사이클 방식의 액체로켓엔진으로는 예연소기(preburner)를 사용한 다단연소사이클이 대표적이다.

      
        
        

        Fig. 1 
				
        

        
          Simplified diagram of two engine cycles for liquid propellant rocket engine[1].
        
        

        

      

      한국항공우주연구원에서는 한국형발사체의 후속발사체로 산화제 과잉의 다단연소 사이클 액체로켓엔진 개발을 계획하고 있다. 따라서 후속발사체의 엔진 요구조건에 만족하는 각 구성품(각종 밸브류, 배관류, 연소기, 예연소기, 터보펌프, 탱크 등)의 개발이 필요하다.

      후속발사체에 사용될 터보펌프는 연소기, 터빈, 예연소기의 요구조건이 연료/산화제펌프의 요구조건과 직접적으로 관련이 있어 한국형발사체에서 개발된 터보펌프와 비교했을 때 높은 토출압력과, 많은 공급 유량을 요구하여 산화제/연료펌프의 요구동력이 증가했고, 이에 따라 터빈의 요구조건도 상향되었다.

      터보펌프의 개발과정은 산화제펌프, 연료펌프, 터빈, 씰류 등 터보펌프를 구성하는 단품에 대한 시험을 완료하면, 전남 고흥에 위치한 나로우주센터 터보펌프 실매질 시험설비(TPTF)에서 터보펌프 조립체에 대한 실매질(산화제+연료)환경의 시험을 수행한다. 따라서 시험설비에서는 후속발사체용 터보펌프 조립체의 개발시험이 가능한 시험설비 성능개량이 필수적이다.

      이에 대한 선행연구로 시험설비의 각 서브시스템별 가용성능에 대한 후속발사체용 터보펌프 조립체의 실매질시험 수행 가능성을 검토하였다[2-4].

      본 연구는 선행연구[2-4] 결과를 바탕으로 터빈구동 시스템의 성능개량을 수행하였고, 터빈구동용 알코올버너의 연소시험 결과를 통해 후속발사체의 터보펌프 요구조건과 비교하였다.

    

    

  
    
      2. 터보펌프 실매질 시험설비
      
        2.1 추진제 공급/회수시스템
        터보펌프 실매질 시험설비는 Fig. 2와 같이 크게 추진제(산화제, 연료) 공급/회수시스템, 고온고압 공기 공급시스템, 테스트 스탠드, 그 외 시험수행을 위한 지원시스템(제어, 계측, 영상모니터링, 전계장 등)으로 구분할 수 있다.

        
          
          

          Fig. 2 
				
          

          
            Schematic diagram of turbopump Real-propellant test facility[5].
          
          

          

        

        산화제 공급/회수시스템은 대형 터보펌프 실매질시험과 소형 터보펌프 실매질시험 용도로 구분되어 각각 독립된 시스템으로 구축되어있다. 한국형발사체 개발에서는 75톤/7톤 액체로켓엔진용 터보펌프의 개발시험을 수행하였다.

        연료 공급/회수시스템은 산화제와 다르게 하나의 시스템을 공유하여 대형/소형 터보펌프 실매질시험에 활용하고 있다.

        현재 소형 터보펌프 실매질시험을 위해 구축된 추진제(산화제, 연료) 공급/회수시스템의 규격은 Table 1과 같다. 후속발사체 액체로켓엔진 요구조건을 검토한 결과, 상단 액체로켓엔진에 사용될 터보펌프 조립체의 개발시험이 가능함을 확인하였다.

        
          Table 1. 
				
          

          
            Propellant Run/Catch system for small type TPU test.
          
          

        

        
          
            
              	R/C
system*
              	Volume
(Nm3)
              	Qty
(ea)
              	Max. P
(MPaA)
              	OP. T**
(K)
            

          
          
            	LOx
            	20
            	2
            	1.0
            	93
          

          
            	Fuel
            	50
            	2
            	1.0
            	Tatm
          

        

        
          
            *Run/Catch System,	 **Operating Temperature
          

        

        

      

      
        2.2 터빈구동시스템
        산화제과잉의 다단연소 사이클 액체로켓엔진은 산화제펌프를 지난 액체산소가 예연소기(preburner)를 거쳐 고온기체산소(GO2)로 변환되어 터빈구동가스로 공급된다. 현재 개발중인 상단 다단엔진용 터보펌프는 하나의 축으로 산화제펌프, 연료펌프, 터빈이 연결되어 있어 각 펌프의 요구동력을 터빈에서 생성한다.

        터보펌프 실매질 시험설비에서는 터보펌프 단독으로 시험하므로 예연소기 대신 알코올버너를 사용하여 터빈구동가스를 생성/공급한다.

        터빈구동가스의 생성/공급은 터빈구동시스템을 통해 이뤄진다. 터빈구동시스템은 상온 건공기(dry air)와 알코올(ethanol)을 이용하여 알코올버너에서 연소과정을 통해 고온고압공기를 만들고, 이 가스를 터빈으로 공급하는 시스템이다. 상온공기는 고압압축기를 통해 공급하고, 알코올은 질소가스(GN2)로 가압하여 알코올버너로 공급되도록 구축되어있다.

        알코올버너로 공급되는 상온공기와 알코올은 PAR(Pressure Automatic Regulation)시스템으로 가압압력을 조절하여 시험절차에 따라 공급압력이 결정된다. 터보펌프 실매질 시험설비의 PAR시스템은 시험준비 절차에서 설정된 구간(mode)별 압력에 따라 제어프로그램의 자동제어로직으로 작동된다.

        알코올버너로 공급되는 상온공기의 유량은 벤튜리형상의 노즐을 이용하여 질식(chocking)조건으로 유량이 결정되도록 벤츄리노즐의 목직경과 공급압력을 결정한다. 알코올 공급유량은 알코올버너 인젝터 직경과 분사차압(알코올 공급압력과 알코올버너 내부압력 차이)을 통해 결정된다.

      

      
        2.3 자동 제어시스템 설정
        터보펌프 실매질시험을 포함한 알코올버너 연소시험은 시험시작(t=0s)에서 시험요구조건까지 도달할 때 발생하는 압력, 온도, 유량의 급격한 변화로 인한 시험설비 운용 불안정성을 예방하기 위해 시험시작 시 곧바로 시험요구조건으로 수행하지 않고, 최대 6단계의 천이구간(transient mode)을 통해 압력, 온도, 유량을 점진적으로 변화시켜 시험 요구조건에 만족하는 정격구간(working mode)에 도달한 후 개발시험을 수행한다. 알코올버너 연소시험은 Fig. 3과 같이 단일시험 내에서 각 구간별 운용조건 설정을 통해 수행할 수 있다.

        
          
          

          Fig. 3 
				
          

          
            Test program setting example.
          
          

          

        

        시험준비 절차에서 시험 진행에 필요한 설정조건 입력이 완료되면, 제어시스템의 자동프로그램을 통해 시험이 진행된다. 시험절차 상 자동프로그램이 진행되면 시험 운용자는 더 이상 수동조작으로 시험절차에 개입할 수 없다. 단, 예상하지 못한 상황 발생시 제어프로그램에 설정된 자동 비상정지 절차가 ‘작동불능’이거나, 제어프로그램 상에서 감시가 불가능한 현상이 발생하는 경우를 대비하여 시험대상체를 포기하는 수준에서 시험설비의 피해를 최소화하고 인명피해를 예방하기 위한 조치로 최소한의 수동조작을 통해 시험을 비상정지할 수 있도록 설계되어 있다.

        자동 비상정지 설정은 시험 전 운용자가 시험운용 변수(온도, 압력, 밸브 동작시간 등)에 대한 상/하한값을 각 단계별로 설정하고, 시험 수행에 필수적인 자동밸브의 개/폐상태를 모니터할 수 있도록 한다. 시험이 시작되면, 전체 시험시간 동안 운용자가 설정한 비상정지 설정값과 시험계측값을 비교하며 자동 제어프로그램에 설정된 시험절차에 따라 진행된다.

      

    

    

  
    
      3. 터빈구동시스템 성능개선을 위한 조건검토
      
        3.1 터빈 입구조건 예측
        고온공기를 터빈구동가스로 사용하는 터빈 입구조건은 예연소기를 통해 실제 터빈에 공급되는 작동유체와 다르고, 시험설비 운용성능에 제한이 있기때문에 실제 엔진의 터빈 입구조건과 달라진다. 따라서 터보펌프 실매질시험 조건에서는 고온공기를 작동유체로 했을 때, 터빈 가용동력을 생성할 수 있는 터빈 입구조건을 예측해야 하고, 이는 터빈구동가스를 생성하는 알코올버너의 운용조건과 직접적인 관련이 있다.

        터빈구동가스 생성 및 공급을 위한 시험조건설정은 우선, 터보펌프 설계 요구조건을 바탕으로 실매질시험에서 필요한 터빈 입구조건을 예측하고, Fig. 4와 같이 터빈공급가스 유동의 역방향(① -> ⑤)으로 따라가면서 각 부품별 요구조건을 계산하여 최종적으로 알코올버너의 연소시험을 위한 상온공기 및 알코올 공급조건을 결정한다.

        
          
          

          Fig. 4 
				
          

          
            Schematic of turbine drive system[4].
          
          

          

        

        터빈의 형상, 효율(η), 입/출구 압력비(PR), 속도비(U/Cad), 회전수(N) 관계식이 있다면, 터보펌프 실매질시험에 필요한 터빈 입구압력(Pi), 입구온도(Ti), 유량(m˙)에 대해 Eq. 1∼5를 통해 결정할 수 있다.
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        (i: in, e: exit, o: total)
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        현재 본 연구는 터보펌프의 형상이 결정되었고 펌프, 터빈 등 각 개발 단품에 대한 설계/제작 및 시험 수행 단계에 있어 터빈의 효율은 후속발사체 다단연소 사이클 액체엔진과 유사한 추력크기의 해외 터보펌프를 참고하여 가정하였다. 그 결과 터보펌프 실매질시험에 필요한 터빈 입구조건을 결정하였고, 후속발사체 상단엔진의 터보펌프 요구조건과 비교하여 Table 2에 정리하였다.

        
          Table 2. 
				
          

          
            Requirement parameters of TPU real-propellant test.
          
          

        

        
          
            
              	fluid
              	P/Preq.
              	T/Treq.
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              	k/kreq.
              	PR/PRreq.
            

          
          
            	air
            	0.49
            	1.21
            	0.42
            	1.01
            	2.73
          

        

        
          
             req.: turbine inlet requirements at engine
          

        

        

      

      
        3.2 터빈구동가스 공급배관 특성 예측
        터빈 입구조건이 결정되면 Fig. 4의 2번 구간(터빈입구∼냉각노즐 출구)에 연결된 배관 차압을 고려해서 알코올버너의 연소압력과 온도를 결정한다. 배관 차압은 배관 길이, 곡관의 각도/수량, 배관 거칠기, 배관 구성품 등의 손실계수를 이용하여 예측할 수 있다.

        알코올버너 출구에는 벤츄리 형상의 냉각노즐이 있다. 터빈구동시스템에서 냉각노즐의 목적은 쵸킹조건을 이용하여 시험 중 터빈 입구압력 변화와 무관하게 알코올버너의 연소압력을 일정하게 유지시키기 위함이다. 따라서 냉각노즐의 설계는 시험 전 영역에서 냉각노즐의 압력비가 쵸킹조건(max.Pe/Pi < 0.89)을 만족해야 한다.

      

      
        3.3 알코올버너 운용조건 계산
        냉각노즐 쵸킹조건을 유지할 수 있는 압력비가 결정되면, Fig. 4의 3번 구간인 알코올버너의 연소조건을 예측할 수 있다. 연소압력은 냉각노즐의 압력비를 통해 운용가능 범위가 결정된다.

        알코올버너 연소온도는 한국형발사체(KSLV-II) 터보펌프 실매질시험 결과를 참고하여, 터빈입구∼알코올버너 공급배관의 열손실을 고려한 온도편차를 고려하였다.

        알코올버너의 유량은 실제 터보펌프 실매질시험시 터빈 구동가스로 공급되므로 터빈 공급유량을 이용하였고, Eq. 6을 이용하여 연소온도를 목표로 하는 공기-알코올의 혼합비를 결정하였다. 알코올버너 유량(터빈 공급유량)과 계산된 공기-알코올 혼합비를 통해 고압공기와 알코올의 공급 유량을 결정할 수 있다.
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        3.4 공기 가압압력 예측
        고압공기는 제어프로그램에 설정되어 있는 가압압력에 맞게 각 단계별로 PAR시스템과 벤츄리 유량노즐을 통해 알코올버너로 공급된다. 벤츄리 유량노즐은 쵸킹조건을 이용하여 유량을 결정해서 알코올버너로 공기를 공급하는 역할을 한다.

        벤츄리 유량노즐은 냉각노즐과 동일한 설계개념으로 쵸킹조건을 유지하는 압력비로 공급압력을 결정하였다.

        Figs. 4의 5구간(벤츄리 유량노즐 입구∼PARair 가압압력) 차압은 배관 구성품의 종류 및 크기가 다양해서 각 구성품의 손실계수를 이용하여 개별 손실차압의 합으로 예측할 수 있다. 하지만 본 연구는 △Ploss(‘벤츄리 유량노즐 입구’와 ‘감압레귤레이터 출구’ 차압)와 △Preg.(감압레귤레이터 차압 특성) 두 부분으로 나누어 예측하였다.

        △Ploss는 배관을 구성하는 부품의 손실계수 합(∑iKi)을 전체손실계수(K')로 정의하고, Eq. 7∼9를 통해 정리할 수 있다.
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        선행연구 cold flow test 결과[6]로 ‘벤츄리 유량노즐 입구∼감압레귤레이터 출구’ 배관의 전체손실계수(K')= 9.39*106 와 감압레귤레이터 차압(ΔPreg.) 특성 경험식(Eq. 10)을 도출하였다.
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        따라서 터보펌프 실매질시험의 터빈입구 조건이 결정되면 1∼5구간의 압력 및 차압 계산을 통해 터빈구동시스템의 고압공기 가압압력 조건을 결정할 수 있다.

      

      
        3.5 알코올 가압압력 예측
        알코올버너 공급유량과 공기-알코올의 혼합비로 결정된 알코올 유량은 알코올 분사노즐 직경과 분사차압(알코올 가압압력과 알코올버너 연소압력의 차압)에 의해 결정된다.

        알코올 가압압력은 한국형발사체 개발사업에서 75톤 터보펌프의 실매질시험을 위해 개발한 75톤용 알코올버너 경험을 참고하여 알코올 유량에 따른 분사차압 경험식을 적용하였고, 75톤 알코올버너와 후속발사체 개발에 사용될 알코올버너의 알코올 분사노즐 면적비를 보정하여 알코올버너 초도 연소시험을 수행한 뒤 경험식(Eq. 11)을 도출하였다.
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        3.6 알코올버너 개량
        기존에 개발된 터빈구동용 가스생성을 위한 알코올버너는 한국형발사체개발사업을 통해 75톤/7톤 터보펌프 실매질시험을 위한 요구조건에 맞게 설계/제작되었다. 기존 알코올버너의 운용조건 중에서 연소압력, 온도는 75톤, 7톤 터보펌프용 알코올버너가 서로 비슷하고, 공급유량에 있어 새로 개발중인 알코올버너의 유량은 7톤용 보다 75톤용 알코올버너와 유사하다.

        따라서 앞에서 제시한 방법을 통해 후속발사체의 터보펌프 실매질시험을 위한 상단용 알코올버너 운용조건을 예측하였고, Table 3과 같이 75톤용 알코올버너 운용조건에 비교하였다. 연소압 1.563배 상승, 유량 1.288배 증가하였고, 연소온도 0.778 감소되는 것으로 계산되었다. 이에 따라 기존 알코올버너의 설계변경이 요구되었고, 검토를 통해 알코올버너의 구조적 안전성 보강과 알코올 분사노즐 크기를 재설계 하였다.

        
          Table 3. 
				
          

          
            Test requirements of Alcohol Burner components.
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              	Pi/Pi,75t
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            	Air venturi nozzle
            	1.364
            	-
            	1.000
            	1.333
          

          
            	Alcohol injector
            	1.589
            	-
            	0.558
            	0.455
          

          
            	Alcohol burner
            	1.563*
            	0.778
            	-
            	1.288
          

          
            	Cooling nozzle
            	1.563
            	0.778
            	0.758
            	1.288
          

        

        
          
            *: ratio of combustion chamber pressure
          

        

        

      

      
        3.7 시험조건
        앞서 정리된 이론적, 경험적 수식을 바탕으로 후속발사체 상단엔진의 터보펌프 실매질시험을 위한 터빈구동 시스템 개발시험의 요구조건을 Table 4와 같이 설정하였다.

        
          Table 4. 
				
          

          
            Test requirements of Alcohol Burner components at transient mode.
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            	0
            	10
            	0.446
            	1.357
            	0.375
            	0.601
            	0.410
            	0.436
          

          
            	1
            	5
            	0.446
            	1.357
            	0.375
            	0.601
            	0.410
            	0.436
          

          
            	2
            	10
            	0.559
            	1.214
            	0.500
            	0.677
            	0.526
            	0.547
          

          
            	3
            	10
            	0.651
            	1.071
            	0.625
            	0.697
            	0.643
            	0.631
          

          
            	4
            	10
            	0.751
            	1.000
            	0.750
            	0.750
            	0.761
            	0.728
          

          
            	5
            	10
            	0.876
            	1.000
            	0.875
            	0.875
            	0.880
            	0.862
          

          
            	working
            	355
            	1
            	1
            	1
            	1
            	1
            	1
          

        

        
          
            *: at alcohol burner, **: air, ***: alcohol, req.: working mode requirement
          

        

        

        천이구간(mode 0∼5)의 시험시간은 1D 상용 프로그램인 AMESim(V2021.2)을 이용하여 Figs. 5, 6과 같이 고압공기와 연료(알코올) 공급라인에 대해 PAR 가압라인을 모델링하였다. 해석을 통해 각 단계별 고압공기 라인과 알코올 가압용 질소가스 라인의 공급밸브 작동에 따른 압력 상승시간 결정에 필요한 오리피스 크기를 예측, 결정하였다. 또한, 해석을 통해 천이과정(mode 0∼5)에서 공급압력 도달시간을 각 단계별 최소시험시간으로 결정하였다. 선행연구 cold flow test 결과[6]를 반영하여 각 천이과정(mode 1 제외)의 시간은 각 단계에서 시험요구조건 만족여부를 확인하기 위해 10초의 시간으로 결정하였다. 정격구간은 현재 구축되어있는 시험설비의 고압공기 공급성능을 고려하여 시험요구조건을 유지할 수 있는 최대시간으로 설정하였다.

        
          
          

          Fig. 5 
				
          

          
            Air PAR System modeling(AMESim).
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 6 
				
          

          
            Air PAR System simulation result(AMESim).
          
          

          

        

        mode 1은 mode 0와 동일한 시험요구조건으로 알코올버너의 점화순간 및 알코올과 공기 공급밸브의 초기 작동에 따른 연소환경의 안정화를 고려하여 시험시간을 설정하였다.

      

    

    

  
    
      4. 터빈구동시스템 개발시험 결과
      
        4.1 고압공기 공급시스템
        터빈구동시스템 개발시험을 알코올버너 연소를 위한 고압공기 공급시스템과 알코올 공급시스템 그리고 알코올버너 연소가스인 터빈구동가스(고온고압가스) 공급시스템으로 구분하여 분석하였다.

        Fig. 7, Table 5와 같이 고압공기 공급시스템의 각 구간별 가압압력(Air PAR)은 PAR제어프로그램에서 설정한 압력허용 범위(±0.2 bar) 내에서 시험 전 예측한 압력과 일치하였고, 공기유량은 시험시작구간(mode 0∼1)을 제외하고, 평균 0.6%(정격구간: 1.2%) 오차범위 내에서 일치하는 것을 확인하였다.

        
          
          

          Fig. 7 
				
          

          
            PAR and mass flow rate of air supply system.
          
          

          

        

        
          Table 5. 
				
          

          
            Results of Alcohol Burner & PAR system at each mode.
          
          

        

        
          
            
              	Mode
              	△t
(sec)
              	error, P*
(%)
              	error, T*
(%)
              	error, m˙air
(%)
              	error, m˙alc
(%)
              	error, PARair
(%)
              	error, PARalc
(%)
            

          
          
            	0
            	2.2
            	0.8
            	5.8
            	3.5
            	0.37
            	0.1
            	0.6
          

          
            	1
            	4.2
            	0.8
            	5.8
            	3.5
            	0.37
            	0.1
            	0.6
          

          
            	2
            	4.4
            	0.3
            	2.8
            	0.9
            	1.7
            	0.7
            	0.7
          

          
            	3
            	5
            	0.3
            	1.1
            	0.1
            	2.2
            	0.8
            	0.8
          

          
            	4
            	5
            	0.6
            	2.1
            	0.2
            	2.3
            	0.9
            	0.5
          

          
            	5
            	8
            	0.6
            	2.0
            	0.3
            	3.1
            	0.9
            	0.5
          

          
            	working
            	10
            	0.6
            	1.9
            	0.12
            	0.7
            	0.9
            	0.4
          

        

        
          
            *: at alcohol burner, alc: alcohol
          

        

        

        각 구간별 공급압력 도달시간도 1D 해석으로 예측한 도달시간 이내에 목표압력에 도달하여 정상적으로 고압공기가 공급되는 것을 확인할 수 있다. Figs. 8, 9에서는 고압공기 유량(X1=m˙air2)에 따른 공급라인의 각 요소별 차압(레귤레이터 특성차압, 배관차압)을 비교하였고, 계산을 통해 예측된 차압과 유사한 결과를 확인하였다.

        
          
          

          Fig. 8 
				
          

          
            Differential pressure of high pressure air supply line.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 9 
				
          

          
            Characteristic differential pressure of pressure drop regulator using main air at TPTF.
          
          

          

        

      

      
        4.2 알코올 공급시스템
        Fig. 10, Table 5와 같이 알코올 공급시스템의 PAR 압력은 고압공기 PAR 결과와 동일하게 PAR제어프로그램에서 설정한 압력허용범위(±0.1 bar)내에서 일치하였고, 알코올 공급유량도 공기유량과 마찬가지로 시험시작 시험시작구간(mode 0∼1)을 제외하고, 예상 대비 평균 2.1%(정격구간: 0.7%)의 오차범위 내에서 일치하는 것을 보였다.

        
          
          

          Fig. 10 
				
          

          
            PAR and mass flow rate of alcohol supply system.
          
          

          

        

        알코올 공급압력(Alcohol PAR)도 1D 해석으로 예측한 시간 이내에 목표압력에 도달하여 정상적으로 알코올이 공급되는 것을 확인할 수 있었다. Fig. 11에서는 알코올 유량(X2=m˙alcohol2)에 따른 분사차압을 비교한 것으로 Eq. 11을 활용하여 계산된 예측값과 시험값이 일치하는 것을 확인하였다.

        
          
          

          Fig. 11 
				
          

          
            Differential pressure of alcohol injection.
          
          

          

        

      

      
        4.3 터빈구동가스 공급시스템
        Fig. 12, Table 5와 같이 각 구간별 알코올버너의 연소압력, 연소온도, 공급유량이 시험설정 대비 최대 3%(초기 연소온도 상승에 대한 센서 응답속도 지연에 따른 mode 0∼1 제외) 이내에서 일치하였고, 터보펌프 실매질시험 요구조건에 해당하는 정격구간 에서는 온도를 제외하고 1% 이내에서 만족함을 확인하였다.

        
          
          

          Fig. 12 
				
          

          
            Temperature, pressure and mass flow rate of Alcohol Burner for driving turbine. 
          
          

          

        

        터빈 공급온도는 75톤/7톤용 터빈 공급가스와 다르게 정격구간 초반 터빈 입구온도가 알코올버너 연소온도까지 도달하는 것을 확인하였다(Fig. 13). 개량된 알코올버너의 터빈 입구온도가 7톤용 터빈 공급가스 입구온도보다 빠르게 알코올버너 연소온도에 도달한 이유는 터빈 입구까지의 공급라인 길이와 유로면적은 큰 차이없이 비슷하지만, 유량에서 6배 이상 차이가 있어 이로인해 외부(대기)와의 열전달에 따른 온도손실의 차이에 의한 것으로 추정된다. 75톤용 터빈 공급가스의 입구온도와 비교했을 때, 유량은 3.6절에서와 같이 1.288배 높은 조건에서 터빈 입구까지 공급라인이 길이는 짧고, 직경은 작아서 외부(대기)와 열전달량이 작은 이유로 추정된다.

        
          
          

          Fig. 13 
				
          

          
            Compare of driving turbine gas temperature during test at turbine inlet.
          
          

          

        

      

    

    

  
    
      5. 결론 및 향후계획
      터빈구동시스템 개발시험을 통해 시험설비 개량으로 변경된 각 서브시스템의 공급성능 예측과 시험요구조건을 설정할 수 있는 자료를 확보하였다.

      이를 통해 터보펌프 실매질 시험설비에서 터보펌프 조립체의 성능시험을 위한 터빈구동가스공급이 가능함을 확인하였고, 후속발사체 상단 엔진용 터보펌프의 실매질시험이 가능함을 확인하였다.

      향후 본 시험설비에서는 개발이 완료된 터빈, 펌프 등을 조립하여 실매질 환경의 후속발사체 상단용 터보펌프 조립체의 개발시험을 수행할 계획이다.

    

    

  
    
      Nomenclature
      
        
          	
          	
        

        
          	
            P˙req. : 
          
          	
            required power
          
        

        
          	
            η : 
          
          	
            efficiency
          
        

        
          	
            P˙avail. : 
          
          	
            available power
          
        

        
          	
            w : 
          
          	
            work per unit mass
          
        

        
          	
            m˙ : 
          
          	
            mass flow rate
          
        

        
          	
            h : 
          
          	
            enthalpy per unit mass
          
        

        
          	
            CP : 
          
          	
            specific heat at constant pressure
          
        

        
          	
            T : 
          
          	
            temperature
          
        

        
          	
            r : 
          
          	
            specific heat ratio
          
        

        
          	
            PR : 
          
          	
            pressure ratio(=Pi/Pe)
          
        

        
          	
            CD : 
          
          	
            discharge coefficient
          
        

        
          	
            P : 
          
          	
            pressure
          
        

        
          	
            A* : 
          
          	
            nozzle throat area at Mach = 1
          
        

        
          	
            R : 
          
          	
            specific gas constant
          
        

        
          	
            Cad : 
          
          	
            adiabatic gas velocity
          
        

        
          	
            H : 
          
          	
            enthalpy
          
        

        
          	
            hf,io¯ : 
          
          	
            enthalpy of formation at reference temperature(298 K)
          
        

        
          	
            ΔP : 
          
          	
            differential pressure
          
        

        
          	
            K : 
          
          	
            loss coefficient
          
        

        
          	
            ρ : 
          
          	
            density
          
        

        
          	
            V : 
          
          	
            velocity
          
        

        
          	
            A : 
          
          	
            area
          
        

        
          	
            t : 
          
          	
            time
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