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Nomenclature

A : throat area of nozzle or orifice

Cd : discharge coefficient of nozzle or orifice 

G   : mass flow rate of fluid

P1t : inlet total pressure

P2 : outlet static pressure

R : gas constant

T1t : inlet total temperature

k : specific heat ratio

CC : combustion chamber

CFCV : CC fuel control valve

GG : gas generator

GFCV : GG fuel control valve
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ABSTRACT

In this paper, mathematical models of a simulation code are presented. The simulation code was 

developed for the startup analysis of an open cycle liquid rocket engine (LRE). Most of the components 

comprising an LRE, including the priming process in the propellant feeding line, were considered. A 

startup simulation of a 75-tonf LRE, which was used for the KSLV-II test launch vehicle (TLV), was 

performed. The simulation results showed good agreement with the engine acceptance test results, thus 

proving the validity of the startup simulation code. 

초       록

본 논문에서는 개방형 사이클 액체로켓엔진의 시동해석을 위해 개발된 해석 코드의 수학적 모델을 

제시하였다. 추진제 공급 배관에서의 추진제 충진 과정을 포함하여 엔진을 구성하는 대부분의 요소를 

고려하였다. 한국형발사체 시험발사체에 사용된 75톤급 엔진의 시동해석을 수행하였으며, 해석 결과와 

실험 결과가 잘 일치함을 보임으로써 시동해석 코드의 타당성을 증명하였다.

Key Words: Startup Simulation(시동해석), Liquid Rocket Engine(액체로켓엔진), KSLV-II(한국형발사

체), TLV(시험발사체), Mathematical Model(수학적 모델)
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GFV : GG fuel shutoff valve

GOCV : GG oxidizer control valve

GOV : GG oxidizer shutoff valve

MFV  : main fuel shutoff valve

MOV : main oxidizer shutoff valve

PS : pyro starter

⍴ : density of fluid

1. 서    론

액체로켓엔진의 시동 과정은 엔진 작동 과정

에서 가장 중요한 부분으로서, 엔진 연소시험 전

에 시동 해석을 통해 시동 구간에서의 엔진 동적 

특성을 미리 파악하는 것이 필요하다. 또한 엔진 

시동 시, 밸브 및 점화장치 등의 작동 순서에 따

라 엔진시동 특성이 변하기 때문에 다양한 경우

의 수를 미리 해석으로 평가하는 것이 필요하다. 

특히 한국형발사체에 사용되는, 등유-액체 산소

를 추진제로 사용하는 개방형 가스발생기 사이클 

엔진의 경우, 시동 과정은 1~2초 이내의 짧은 시

간에 이뤄지는데, 연소기 또는 가스발생기로의 

연료와 산화제 유입 순서가 바뀌거나 추진제 혼

합비가 설계 값에서 크게 벗어나는 경우, 엔진이 

손상되거나 심할 경우에는 엔진이 폭발할 수도 

있다. 시동해석 코드가 없던 시절 러시아의 경우, 

엔진 개발 시험 중 발생한 엔진 파손의 30% 이

상이 시동과정에서 발생한 것으로 보고되었다[1]. 

한편, 미국의 경우에도 Space Shuttle Main 

Engine (SSME) 개발 시에는 시동해석 코드의 도

움을 받지 못하였는데, SSME의 시동 절차를 확

립하는 데에만 1년의 시간, 50차례의 시험과 많

은 수의 엔진이 사용되었다고 보고되었다[2]. 

상기와 같이 엔진 시동 과정의 중요성 때문에, 

그리고 엔진 개발 기간 및 비용 절감을 위해 해

외 발사체 선진국에서는 로켓엔진 시동해석 코드 

개발 연구를 활발하게 수행해 왔다[2-10]. 액체산

소 및 액체수소와 같은 극저온 추진제를 사용하

는 엔진의 해석[2-4,10]에서는 추진제 밀도 변화

를 고려하였고, 저장성 추진제를 사용하는 엔진

의 해석[5,6]에서는 추진제를 비압축성으로 간주

하였다. 시동해석 코드는 전통적인 텍스트 코딩 

방식뿐만 아니라 GUI (Graphic User Interface) 

방식[7-9]으로도 개발이 수행되고 있다. 대부분의 

시동해석 코드는 로켓엔진을 연구 또는 개발하는 

기관에서 in-house 코드로 개발을 시도해 왔다. 

단, 일부 문헌[8]과 같이 유공압 시스템 상용 해

석 코드인 AMESim을 이용하여 시동 해석을 한 

경우도 있으나 일반적이지는 않다. 

국내에서도 액체로켓엔진 시동해석에 대한 연

구가 보고 되었으나 대부분 유공압 시스템 상용 

해석 코드인 FloMASTER를 이용하였다[11-13]. 

상용 해석 코드를 사용하지 않은 시동해석 연구

[14,15]도 일부 있으나 연소기를 제외한 파워팩 

해석 결과만을 제시하였다. 국내에서 in-house 

시동해석 코드를 이용하여 액체로켓엔진 전체 시

스템에 대해 해석하고 이를 실험 결과와 비교한 

연구는 아직까지는 보고된 바 없다.

본 논문에서는 in-house 액체엔진 시동해석 코

드에 적용된 개방형 가스발생기 사이클 액체로켓

엔진의 수학적 모델을 제시하였다. 또한 한국형

발사체(누리호)의 시험발사체에 사용된 75톤급 

엔진의 시동해석 결과와 수락시험 결과의 비교를 

통하여 in-house 시동해석 코드의 타당성을 검증

하였다.

2. 액체로켓 엔진의 수학적 모델

2.1 엔진 구성

본 연구의 대상인 75톤급 엔진은 개방형 가스

발생기 사이클로서, 추진제로 등유와 액체산소를 

사용한다. 엔진 구성은 Fig. 1과 같다. 연소기와 

가스발생기의 냉각은 연료 재생냉각 방식이다. 

추진제 펌프와 터빈은 단일 축으로 연결되어 있

다. 엔진 시동 시, PS의 연소 가스가 터빈을 회전

시켜 터보펌프를 작동시키고, 이후에는 GG의 연

소 가스가 터빈을 회전시키게 된다. 터빈을 통과

한 연소 가스는 모두 배기 노즐을 통해 외부로 

배출된다. 
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2.2 배관 유동 모델

본 연구에서는 1차원 배관 유동 해석을 위해 

lumped parameter model을 사용하였다. 배관 

유동 모델은 배관뿐만 아니라 연소기 및 가스발

생기의 재생냉각 채널, 매니폴드 및 인젝터에도 

적용되었다. 추진제는 비압축성 유체로 가정하였

으며 열전달은 고려하지 않았다. 배관 유동 모델

은 추진제의 priming (또는 filling) 과정을 포함

하는데, 본 연구를 위해 선행 연구에서 소개한 

배관 유동 모델[16]에 추가된 항은 다음과 같다. 

추진제 탱크로부터 엔진 입구까지의 추진제 배관 

길이가 수직으로 매우 길기 때문에 중력에 의한 

수두를 고려하기 위해 ρgHy 항을 추가하였다. 또

한 펌프 양정, Ph 항도 추가하였다. 수정된 배관 

유동 모델의 미분방정식은 Eq. 1, 유한차분 방정

식은 Eq. 2와 같다.

     (1)

∆
∆

∆

2.3 터빈 모델 

터보 펌프의 터빈 출력, Wt는 Eq. 3과 같이 표

현된다[17]. L0ad는 작동가스의 이용가능 에너지

라고 부르며, 단위질량의 작동가스가 등엔트로피 

팽창을 하면서 한 일이다. Eq. 3에서 터빈 효율, 

ηt은 Eq. 4와 같다[21]. 이때 u는 터빈 팁의 속도, 

π는 터빈 압력비(P1t/P2), cad는 단열 가스 속도로

서 cad= 의 관계를 가진다. 계수 Ai, Bi는 

상수이며 실험값이다.

 (3)

 

 (4)

2.4 펌프 모델 

터보 펌프의 출력, Wp는 Eq. 5와 같이 표현된

다[17]. Ph는 펌프 양정(Pa), ηp는 펌프 효율이다. 

bi, ci는 상수이며 실험값이고, nt은 터보펌프 회

전속도(rev/s)이다.

       (5)
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Fig. 1 Schematic diagram of KSLV-II 75-tonf LRE.
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2.5 터보 펌프 에너지 평형 모델 

터빈 출력(Wt), 산화제 펌프 출력(Wp,o), 연료 

펌프 출력(Wp,f)과 회전체의 관성에 대한 에너지 

평형 관계는 Eq. 6과 같다. 단, 기계마찰에 의한 

출력 손실은 작으므로 무시하였다. J는 터보펌프 

회전체의 회전 관성 모멘트이다.

 (6)

2.6 연소 모델 

연소기 및 가스발생기의 연소에서 연소 지연

은 없으며, 추진제가 연소실로 분사된 즉시 완전 

기화되어 연소된다고 가정하였다. 연소기, 가스발

생기의 압력은 Eq. 7과 같이 이상기체 방정식을 

사용하여 계산하였다. 이때 mo, mf는 각각 연소

실로 유입된 산화제와 연료의 질량이다. 

             (7)

Eq. 7에서 가장 중요한 요소는 연소가스의 기

체상수(R)와 온도(T)이다. 본 연구에서는 Gibbs 

자유에너지 최소화 기법을 적용한 in-house 연소

해석 코드[18]를 사용하여 혼합비에 따른 R, T를 

구하였다. 그러나 가스발생기와 같은 극단적인 

연료(등유) 과잉 혼합비 조건에서는 연소 온도가 

낮고, 연소가스 체류 시간이 상대적으로 짧아 화

학평형상태라고 볼 수 없으므로 상기 코드와 같

이 화학평형 조건에서 계산한 연소가스의 물성값

은 신뢰할 수 없다고 알려져 있다[19]. 따라서 연

료 과잉 혼합비 조건에서 연소가스의 비열비와 

기체상수는, CEA 코드[20]에서 연소 생성물 중, 

탄소(graphite)를 제외하고 계산하는 방식[19]을 

사용하여 획득하였다. 한편, 가스발생기 혼합비에 

따른 연소가스 온도는 가스발생기 수락시험[21]

을 통해 얻은 값을 사용하였다.

2.7 연소가스 유량 계산 

오리피스 및 노즐에서의 연소가스 유량을 계

산하기 위해 가스 유량방정식을 사용하였다. Eq. 

8,9는 각각 아음속, 음속 조건에서의 계산식이다.

  (8)

       (9)

3. 시동해석 코드

시동해석 코드는 MATLAB을 사용하여 개발하

였으며 RETSIM (Rocket Engine Transient 

Simulation Code)으로 명명하였다. 사용된 함수

(서브루틴)는 총 11개로, 배관 유동, 분기배관

(junction) 유동(2종), 펌프 성능, 터빈 성능, 연소

기 압력, 가스발생기 압력, 가스 유량, 파이로 스

타터 압력 및 개폐밸브 유량계수 등을 계산한다. 

계산 순서도는 Fig. 2와 같다.

4. 엔진시동 해석 및 실험 결과 비교

In-house 시동해석 코드를 이용하여 한국형발

사체(누리호)의 시험발사체 인증모델에 사용된 

75톤급 엔진[Figs. 1, 3]에 대한 시동해석을 수행

하였으며 엔진 수락시험 결과와 비교하였다. 

배관 유동 모델이 적용된 배관의 개수는 총 36개

로 Table 1과 같다. 엔진 시동 순서는 MFV 개방, 

PS 작동, MOV 개방, GFV 개방, GOV 개방 순이다. 

해석 시, 시간 증분, Δt는 0.2 msec로 계산하였

으며 실험 데이터의 sampling rate은 1 kHz이다.

Figs. 4~8은 해석결과와 실험결과를 도시한 것

이다. 터보펌프 회전 속도, Nt (RPM)의 경우, 

Fig. 4와 같이 천이 구간 및 정상 상태에서 해석

Propellant 

pipe
CC GG Total

Fuel 9 11 4 24

Oxidizer 8 2 2 12

Table 1. Number of pipes.
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End

No
t=t+dt

Yes

t > t_final

Start

Calculate generated-gas flow rate from 
PS, GG, CC, turbine & exhaust nozzle

Calculate hydraulic resistance 
of shutoff valves

Calculate pressure and flow rate at pipes 
and junctions

Calculate propellant flow rate 
into GG and CC

Calculate combustion pressure and 
temperature of PS, GG, CC

Calculate head, efficiency, power of 
turbo pumps

Calculate rotational speed of turbine

Fig. 2 Calculation flow chart of RETSIM code.

Fig. 3 Figure of KSLV-II 75-tonf LRE[11].

Pc

(MPa)

Pgg

(MPa)

Phf

(MPa)

Pho

(MPa)

Nt

(RPM)

Sim. 5.96 5.61 9.51 7.25 9573

Exp. 5.81 5.65 9.66 7.20 9745

Err.(%) 2.58 -0.71 -1.55 0.69 -1.77

Table 2. Comparison of steady state results.

결과와 실험결과가 거의 일치하고 있다. 참고로 

약 1,000 RPM 미만의 회전 속도는 실험값이 수

집되지 않았는데, 이는 해당 센서의 특성에 기인

한다. Fig. 5의 연소기 연소압의 경우, 전반적으

로는 해석결과가 실험결과보다 조금 높으나 비교

적 천이 구간을 비슷하게 따라가고 있다. 특히 

21.2초 부근에서의 오버슈트(overshoot)를 거의 

같은 시간에 나타내고 있다. 이와 같은 연소압의 

오버슈트는 PS 작동 시간 및 개폐밸브의 개방 

시간과 밀접한 관계가 있다. 오버슈트에 의한 과

도한 압력 상승은 시스템에 위험을 초래할 수 있

으므로, 시동해석을 통해 오버슈트가 과도하게 

발생하지 않는 적절한 시동 시퀀스를 미리 얻을 

수 있다. 한편, 20.5초 부근에서 해석값은 실험값

과 달리 순간적으로 급격히 상승한다. 이와 같은 

차이의 원인은 다음과 같다. 즉, 해석에서는 액체

산소를 비압축성 유체로서 기화하지 않는다고 가

정하였으나, 실제로는 시동초기에 액체산소가 연

소기 내부로 유입될 때 기화가 된다. 따라서 연

소기 내부 유동은 액체와 기체가 섞인 다상 유동

이 되고, 기화된 산화제로 인해 연소기 내부에 

배압이 형성되면서 산화제 유입을 방해하게 된

다. Fig. 6의 가스발생기 연소압도 연소기와 같은 

이유로 해석값이 실험값보다 천이 구간에서 더 

빨리 상승하였다. 

Fig. 7, 8은 각각 연료 및 산화제 펌프의 양정

이다. 연료 펌프 양정은 해석결과와 실험결과가 

거의 일치하고 있다. 반면에 산화제 펌프 양정은 

전반적으로는 비슷하나 20.5~20.9초 구간에서 다

소 차이가 있다. 이러한 차이는 연소 압력과 마찬

가지로 산화제 기화 현상에 기인하는 것으로 판단

된다. 

한편, 정상 상태에서의 연소기 연소압(Pc), 가스

발생기 연소압(Pgg), 연료 펌프 양정(Phf), 산화제 

펌프 양정(Pho) 및 터보펌프 회전속도(Nt)에 대한 

해석값과 실험값을 Table 2에 비교하였다. 최대 

오차는 연소기 연소압에서 2.58% 수준으로, 해석

값과 실험값이 잘 일치하고 있음을 보여준다.
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5. 결    론

In-house 액체로켓엔진 시동해석 코드를 사용

하여 한국형발사체(누리호)의 시험발사체 인증모

델에 사용된 75톤급 엔진의 시동해석을 수행하였

으며 엔진 수락시험 결과와 비교하였다. 본 시동

해석 코드는 액체산소의 기화를 고려하지 않는

다. 따라서 연소기와 가스발생기의 연소압과 산

화제 펌프 양정의 경우, 시동 천이 일부 구간에

서 실험 결과와 다소 차이가 발생하였다. 그러나 

전반적으로 시동 천이 구간을 상당히 정확하게 

예측하였으며 특히, 오버슈트가 발생하는 시점을 

정확히 예측하였다. 

액체로켓엔진 개발 과정 중에는 수많은 설계 

변경이 발생하고 이에 따른 시동 시퀀스 수정이 

필요하다. 또한 엔진 시험 중, 직관적으로는 이해

하기 힘든 물리적 현상이 발생하기도 한다. 제한

된 예산과 개발 기간 내에서 상기와 같은 문제들

을 실험을 통해 파악하고 해결하기는 매우 어렵

Fig. 4 Turbo pump rotational speed.

Fig. 5 Combustion chamber pressure.

Fig. 6 Gas generator pressure.

Fig. 7 Fuel pump head.

Fig. 8 Oxidizer pump head.
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다. 따라서 본 시동해석 코드가 한국형발사체 엔

진 개발 및 차세대 발사체의 엔진 개발 과정에서 

중요한 역할을 할 것으로 기대된다.
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