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ABSTRACT

  Liquid-propellant rocket engines are widely used all over the world, thanks to their high 

performances thrust, in particular high thrust-to-weight ratio. The sucess rate of the launching of the 

liquid propulsion is similar to the solid one even though it has more complex mechanical system. In 

general, liquid propulsion is seemed as a mature technology, the requirements of a renewed interest 

for space exploration has led to the development of a family of new engines, with more design 

margins, simpler to use and to produce associated with a wide variety of thrust and life requirements. 

       록

  액체 추진제 로켓이 큰 추력과 특히 무게 비 추력 때문에 세계 으로 리 사용되고 있다. 액체 

추진기 은 기계 으로 복잡한 시스템이지만 발사 성공률은 고체 추진기 과 거의 비슷하게 나타나고 

있다. 일반 으로 액체추진기 은 성숙된 기술이지만, 우주 탐험에 한 새로운 심은, 추력과 수명 

요구의 다양성에 따른 생산과 사용의 간편성, 그리고 설계 마진 등을 갖는 새로운 엔진 종류의 개발을 

필요로 하고 있다.

Key Words: Liquid Rocket Engine(액체로켓엔진), LOx(액체산소), Kerosene( 로신), Pressure-fed 

System(가압식 공 )
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1. 서    론   지난 해 북한은 은하 3호 액체 로켓을 발사하

고, 이 장거리 로켓은 어려운 북한 경제에도 

불구하고 성공 인 발사로 세계의 비난과 함께 

이목을 집 시킨 바 있다. 한편 우리나라에서는 

지난 1월 온 국민이 염원하던 “나로호”가 드디

어 성공리에 발사되었다. 그리고 새로 출범하는 

정부에서는 2020년  에 달 탐사를 목표로 
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하고 있다. 이러한 상황에서 세계 여러 나라의 

발사체 기술 동향, 특히 액체 추진기 의 기술 

동향을 조사하여 향후 우리나라의 연구개발에 

참조가 되기를 기 하며 본 조사를 수행하 다. 

2. 액체 추진기 의 개발과 특성

  액체 추진제를 사용한 시스템이 나타난 것은 

로켓 개척 시기인 1926년에 Robert Goddard에 

의해서 처음 등장하 고, 그 후 1940년 에 Von 

Braun과 그의 동료들에 의하여 탄생한 일명 A-4

라고도 알려진 V-2 로켓이 있다. 그리고 진정한 

의미의 최  우주 발사체인 소련의 Sputnik 1이 

1957년에 발사되었다. 이후 미국, 유럽 등에서 

활발한 연구 개발이 일어나 Titan, Delta, Atlas, 

Ariane 등이 나타났다. 이와 같은 액체 추진기

과 함께 고체 추진기 도 1950년 부터 이미 활

성화 되었는데, 고체 추진기 은 기계  시스템 

상으로 단순한 반면 액체 시스템은 복잡하다[1]. 

그러나 이러한 시스템 상의 차이에도 불구하고 

개발 과정에서 발생한 실패율은 어느 한쪽이 두

드러짐을 보이지 않았다[2]. Fig. 1은 1980년부터 

2004년까지의 발사체 실패를 추진체계와 비 추

진체계 그리고 추진체계는 다시 액체와 고체 추

진기 으로 구분하여 비교한 것인데, 액체가 

97.3% 고체가 97.2%로 거의 비슷하게 나타나고 

있고, 러시아, 국, 유럽에서는 액체 추진 시스

템이 많이 사용되고 있으며 특히 국과 러시아

Fig. 1 Sucess and failure for world space launches.

  

는 거의 액체 시스템만이 발표되어 있다[2,3]. 

  그리고 Fig. 2에는 1957년부터 2004년까지의 

국가별 우주 발사 성공률을 백분율로 표시한 것

인데 구소련을 포함한 러시아가 발사 회수 2900

회로 제일 많고, 성공률도 93.5%로 제일 높다.

  그 뒤가 미국으로 1400회를 상회하고 있다. 자

료 에 2회 이하 발사국인 국, 라질, 호주, 

등을 제외하면, 인디아, 이스라엘은 성공률이 

60% 이어서 개발 에는 성공률이 낮음을 간

으로 추론할 수 있다.

 

3. 액체 추진제  산화제 

  발사체용 추진기 에 사용하는 액체 추진제는 

력 가속도를 이겨내는 큰 추력과 함께 추진제 

질량을 이기 해 비추력이 커야한다. 우주 발

사체용으로 사용하는 것은 우주에서 사용하는 

추진시스템에 비하면 단시간의 추력과 큰 비추

력을 고려하여, 극 온(cryogenic) 추진제가 선호

되고, 비 우주 응용에 용하는 것은 하이드라진

(hydrazine)과 질산의 결합과 같은 장성 추진

제가 이용되는데 이것은 발사 비시간이 수 분

에서 수 시간으로 짧은 것이 이 이다. 우주선 

추진제는 신뢰성과 장기간(수 년)의 임무 수명을 

고려하여 장성과 자동 화성(hypergolic) 특

성을 갖고 있다[4-6].

  Table 1은 표 인 액체 추진제 특성을 비교

한 것이다[7]. 이런 추진제 연료를 특성상 석유

Fig. 2 Sucess rate for space launches.
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Table 1. Characteristics of typical liquid propellants.

(petroleum) 계열, 극 온(cryogen), 자연 발화 

연소성 연료인  발화성 추진제(hypergol)로 

구분하기도 한다[6,8]. 석유는 원유를 정제한 것

이거나 탄화수소의 복합 혼합물인데, RP-1로 불

리는 정제된 등유(kerosine)가 미국에서 사용되

었고, 산화제로는 액체 산소를 사용하 다. 등유

는 극 온 연료 보다는 낮은 비추력을 나타내고 

있으나, 일반 으로  발화성 추진제보다는 

좋다. 극 온 추진제로는, 연료로 액체 수소(LH2)

와 산화제로 액체 산소 (LO2, LOX)를 주로 사용

하는데, 수소는 –253 ℃ 산소는 -183 ℃에서 액

체 상태로 존재한다. 이러한 온 특성 때문에 

장기간의 발사 비 동안, 상태를 유지하는 문제

와 낮은 도(0.071g/ml)로 큰 장 체 이 필요

하기 때문에 군용으로는 합하지 않다. 그러나 

이것이 문제가 되지 않으면, 다른 로켓 추진제 

보다는 비추력이 30-40% 높아 효율 이다.  

다른 극 온 추진제 연료로 액체 메탄(-162 ℃)

이 바람직하다[8,9]. 이것은 LOX/LH2 만큼의 큰 

체 은 필요하지 않고, 장성 추진제보다 좋은 

성능을 낼 수 있다. 특히 Titan 탐사에서는 표토

층을 싸고 있는 메탄가스의 장 사용이 쳐지

고 있어 사용 가능성이 높다[10]. 그러나 비행 

역사나 지상 시험은 아직은 제한 이다.  발

화성 추진제는 화 소스가 필요 없이 만으

로 동시에 화가 되는 것으로 시동과 재시동이 

쉬워 우주선 조종 시스템에 이상 이고 연료는 

상온에서 액체 상태로 존재하고 있어 극 온 추

진제와 같은 장 문제는 없지만 매우 독성이 

강하다. 여기에 속하는 연료로는 하이드라진, 모

노-메틸 하이드라진(MMH), 비 칭 2메틸 하이

Fig. 3 Ideal specific impulse of various propellants 

combinations.

드라진(UDMH) 등이 있다. 하이드라진이 로켓 

성능 면에는 제일 좋으나 냉매 으로는 높은 

빙 (freezing point)으로 불안정하다. MMH가 

우주선 응용의 추진제로 빙  에서 안정되

고 좋은 성능을 갖고 있다. UDMH도 우주 발사

체에 용되고 있으며, UDMH와 하이드라진을 

50  50으로 혼합한 Aerozine 50이 안정성과 

좋은 성능을 나타내고 있다. 여기에 사용하는 산

화제로는 4산화질소(NTO; Nitrogen tetraoxide)

나 질산이 있다. 미국에서 사용하는 연 질산으

로 알려진 IRFNA (Inhibited red fuming nitric 

acid)는 질산 14%, N2O4 1.5-2.5%, 물 0.6%, HF

(부식 방지제로 첨가)로 구성되어 있다. 그 외에

도 NTO에 혼합 산화질소(MON; mixed oxides 

of nitrogen)를 포함시킨 것들도 있다. 1954년 군

용으로 미국에서 처음 IRFNA를 사용하 고 

1955년에는 UDMH가 사용되었다. Titan 계열 발

사체와 Delta II 로켓의 2단에 NTO/Aerozine 

50 추진제가 사용되었으며, NTO/MMH는 우주 

왕복선 궤도선의 궤도 조종 시스템(OMS: orbital 

maneuvering system)과 반응 제어시스템(RCS: 

reaction control system)에, 그리고 IRFNA/UDMH

는 군용으로 사용되기도 하 다[5,6,7,11]. Fig. 3

은 이러한 액체 추진제들의 조합과 비추력을 표

시한 것이다[7].

  이 외에도 로켓 개발 기에는 알코올이 사용

된 이 있다 독일의 V-2 미사일에는 LOX와 알

코올이 사용되었으나, 효율 인 연료의 두로 

재는 사용되지 않고 있다. 산화제로 과산화수
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소(Hydrogen peroxide)가 심을 끌어 국의 

Black Arrow 로켓에 사용되었었다[5,8]. 

4. 액체 추진기  황 

  미국에서는 액체 산소와 RP-1을 사용한 추진

제가 Atlas와 Delta II 발사체의 1단 부스터에 사

용되었고, Saturn 1B와 Saturn V 로켓 1단에도 

사용하 다[8,12]. 액체 산소/액체 수소의 추진제

가 우주 왕복선 주 엔진에 사용되었고, Saturn 

V와 Saturn 1B의 상단에, Centaur 상단에도 

용되었다. 1960년  에 랑스에서는 액체 산

소/액체 수소의 극 온 추진제를 사용하여 HM 

4를, 러시아에서는 RD 56과 57을 개발하 다. 

일본도 상단 용을 하여 처음에 극 온 엔진 

LE-5를 개발하 다[11].

  2차 세계  에 독일에서는 질산을 사용

하는 장성 액체 추진제를 사용한 미사일을 사

용하 고 이 기술은 재 랑스의 Mirage 3 요

격기 SEPR(SEPR-844)에 재사용 로켓 엔진에 

용되고 있다. SEPR-844는 841에서 사용한 TX2 

신에 TR0, 는 TR4라고 부르는 등유를 사용

하고 있으며 질산은 스테인 스 강으로 만든 탱

크에 장한다. TX2는 tri-ethylamine and xylidine 

binary mixture이고 질산과 자연 화성을 갖고 

있다[13]. 미국에서도 더 강력한 장성 추진제

를 개발하여 지난 50여 년간 공군에서 사용하

는데, Titan I-IV에 사용한 LR87과 LR91이 이 계

열의 추진제로 Aerojet에서 개발하 으며 N2O4

와 Aerozine-50이 사용되었고 Delta 2 로켓에도 

용하 다[11]. 그리고 IRFNA/UDMH는 미 육

군의 술 미사일 Lance(1972-91)에 사용되기도 

하 다. 유럽에서 용된 장성 추진제 계열의 

로켓은 탐사 로켓(sounding rocket) Veronique와 

Vesta, 그리고 Diamant 발사체 1단 사용한 엔진

으로 Vexin(질산과 테 빈유)과 Valois(N2O4와 

UDMH)가 있고 Europa 발사체 2단에 랑스에

는 개발한 Coralie, 독일에서 설계한 3단의 

Astris도 장성 추진제를 사용하 다.  재 

EADS Astrium St에서 용한 Ariane 5 상단의 

AESTUS는 NTO/MMH를 사용하고 있다. 

Ariane 1-4에 사용한 Viking 엔진도 1100 개 이

상 제작된 성공한 장성 추진제 계열의 로켓이

다[11,14,15]. 그리고 인도의 PSLV와 GSLV 2단

에 Vikas에서 생산하고 있는데 Viking과 유사하

고, 연료로는 UDMH, 산화제로는 N2O4를 사용

하고 있다[11,16,17].

  한편 이러한 로켓 개발에서 가스 발생기를 사

용하여 큰 압력의 엔진을 개발하기 시작하 는

데, 실제로는 여러 단(staged)으로 구성하여 해결

하 다. 기에 단 연소는 독일 MBB (Messers 

chmitt-Boelkow-Blohm Gmbh)와 러시아에서 수

행하 다. 1960년  말기에 독일 Ottobrunn의 

MBB에서 고 압력 연소실을 설계할 수 있는 새

로운 기술을 개발하 다. 연마된 냉각 채 을 갖

고 있는 구리 내벽이 니  구조 재킷과 연결되

도록 하는 것이다. 액체산소/액체수소의 MBB/ 

Rocketdyne 합작 로젝트에 이 획기 인 기술

을 용하 고, 이 재생 냉각 기술이 Ariane 1-4 

발사 3단의 HM7 엔진에, 후에 VULCAIN, 

AESTUS와 VINCI에 사용하 다. 랑스의 Snecma

가 주도  역할을 하고 있다 [18]. 

  Rocketdyne에서 개발한 SSME(Space Shuttle 

Main Engine)는 이 기술을 이용한 1단 연소의 

극 온 엔진이다. 오늘날 사용되는 부분의 러

시아 엔진도 이 형태로 RD253, RD 275는 

UDMH/NTO를 RD 171, RD 180 (Fig.4), Rd 

Fig. 4 RD-180 (PWR).
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Fig. 5 Liquid propulsion milestones.

190은 LOX/등유 (Zenith, Atlas 5, Angara)를 사

용하고 있다[7,11]. 

  일본에서도 이 냉각 기술이 개방 확장 엔진

(Open expander engine) LE-5B에 응용되어 H-II

와 H-IIA에서 견고성과 신뢰성을 보여 주었다. 

견고성과 경비를 감소시킨 큰 온 엔진으로 미

국의 RS68과 유럽의 Vulcain 2, 그리고 유럽과 

일본의 LE7A들이 상용으로 개발되고 있다. 

Fig.5는 이러한 액체 추진기 들에 하여 반

인 마일스톤을 표시한 그림이다[11].

5. 액체 추진기  동향 

  추진기 의 차세 용으로는 우선 으로 기존

의 소모성 발사체들의 개량을 생각할 수 있는데, 

상단의 극 온 엔진 즉 유럽의 Vinci, 미국과 일

본의 MBXX 그리고 러시아의 RD0146들이 여기

에 해당되고, 유럽의 FLPP(Future Launchers 

Preparatory Programme)에 의하면 2020-2025의 

차세  발사체 NGL에서는 상단 추진제로 극

온, LOX-메탄, 장성을 두고 논쟁 이다[9,19].

 미래의 액체 추진에 하여 유럽에서는 소형과 

형 발사체의 trade-off에 이 맞추어진 반면 

일본은  타입의 발사체를 고려하고 있다. 탄화

수소 특히 메탄이 큰 연료 도, 높은 비등 , 

취 과 안 에 장 으로 상 으로 수소보다 

심이 커지고 있다.

  미국은 Ares I과 V의 개발이 유인 우주 운송

과 함께 두되기 시작하여, Aerojet에서 인간 

운송용 Orion 서비스 모듈을 한 압력 공

(pressure-fed)형 엔진을 개발 하고 있다[11,20]. 

이것은 장성 추진제를 사용하는 우주선 궤도 

운용 엔진(Space Shuttle Orbital Maneuvering 

Engine) 에 기 를 두고 있다. 2006년 NASA는 

Ares I과 V의 상단 조립을 Boeing 회사에, 설계

는 Pratt &Whitney Rocketdyne을 선정하여 J-2X 

엔진의 개발과 시험을 하 다. Ares V의 부스터

는 재 Delta IV발사체에 사용 인 RS-68 극

온 엔진의 개량형을 사용할 것이다.  NASA

에서 달 탐사의 하강 단에 수소 펌  공

(pump-fed) 성능 의 엔진 필요를 인지하고, 두 

가지 선행 연구를 수행 인데, CECE(common 

extensible cryogenic engine) 로그램에 의한 

큰 교축 기술을 Pratt &Whitney Rocketdyne에

서, 그리고 Northrop Grumman은 핀틀 분사 기

술을 통한 LOX/수소 추진을 기 로 한 교축 기

술을 추구 이다. NASA의 PCAD (Propulsion 

and Cryogenic Advanced Development) 로그

램에서는 액체산소와 액체 메탄을 사용한 달 상

승용을 조사하는데, Aerojet이 개발 이고, LOX 

-Liquid Methane의 RCS도 성공 으로 완료 했

는데 이것은 독성을 해결한 것이다[11,21-26]. 

  우주 발사체의 부스터에는 미 공군이 Delta 발

사체에 PWR에서 생산하는 RS-68과 러시아의 

NPO-Energomash에서 생산한 RD-180이 있는데, 

Atlas 발사체에는 NPO-Energomash가 PWR과 

합작회사로 공 한다[27,28]. 

  미국 공군 시스템의 다음 세  기술 비 

IHPRPT(Integrated High Payoff Rocket 

Propulsion Technology) 로그램에서 추구하는 

것으로 1단계에서 PRW와 Aerojet에서 새로운 

수소/산소 추진기 을 성공 으로 데모 하 고, 

IHPRPT 2 단계에서는 농후 산소의 등유/산소 

단 연소 사이클을 Aerojet에서 연구 이며[29], 

한편으로는 단일 추진제(mono-propellant) 하이

드라진 엔진을 Ares의 롤(roll) 제어용으로 
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MR-80시리즈를 성공 인 시험을 마쳤다[6,29]. 

 Orbitec(Orbital Technologies)에서는 액체산

소/액체부탄을 Forward 1 와류 재사용 엔진으

로 계속 개발할 것이다. 

  유럽에서는 ESA(European Space Agency)와 

국가의 우주 연구소들의 합작으로 Ariane 5의 

개량과 Vega 개발을 완료한다.  Arine 5 개량

은 Vinci의 산소/수소 확장 엔진의 새로운 상단 

극 온 엔진을 연구할 것인데, 랑스의 Snecma

에서 제작한다[18]. Vega는 Avum (Attitude & 

Vernier Upper Module)의 장성 4단과, 단일 

추진제 하이드라진의 롤 자세 제어의 RACS 합

격을 목표로 할 것이다[19,30]. ESA의 FLIPP으로 

Vinci의 확장 상단 엔진이 계속 될 것인데, 성능

과 발사 명세가 향상된 것이다. 체 인 시스템 

설계는 랑스의 Snecma에서 책임지고 수행한다. 

Vulcain X 로그램은 랑스의 CNES(French 

Space Agency)가 시작하여 유럽 벨로 확 된 

것이데, 유럽의 액체 추진시스템을 사용한 선도 

로그램의 하나이다. 이것은 Vulcain 2와 

Ariane 5의 주 엔진에 사용되고, 스웨덴의 Volvo 

Aero에서는 첨단 용 과 속 침  등의 샌드

치 기법으로 노즐을 개발하고 있다. CNES는 장

래의 ELV(European Launch Vehicle) 1단에 액

체산소/액체수소와 액체산소/메탄이 경합을 벌

리고 2단은 액체산소/액체수소가 해결책으로, 그

리고 복합재료가 구조물과 탱크 엔진 등에 고려

되고 있다[31].  나노/마이크로  발사체에 

"green"  경비의 상단 추진 시스템도 연구하고 

있다. 독일은 액체산소/액체수소 연소와, 액체산

소/메탄 연소 그리고 메탄/산소 연소와 단

(staged) 연소의 분사, 화, 분무화, 고압 연소, 

연소 불안정성, 재생 냉각 등 세부 기술 연구를 

수행하고 있다. 이태리도 액체산소 탄화수소 엔

진에 한 활동을 하고 있으며, 연료와 산화제의 

공통 격벽 사용도 연구하고 있다[11,32].

  일본은 H-IIA 로켓의 생산과 운 을 2007년 4

월 발사 시장에 들어간 후 JAXA(Japan Space 

Agency)에서 MHI(Mitsubishi Heavy Industry) 

로 넘겼다. 차세  발사체로 "LE-X"라고 부르는 

100톤  엔진을 JAXA에서 진행하고 있다. 액체

산소/액체수소 교축 엔진을 ”탐험(exploration) 

추진기 “으로 개발 이다. 한 액체산소

/LNG 엔진을 개발 인데, GX 로켓 2단에 가

스발생기로 터보펌 와 사용할 것이다[11,32,33]. 

  국은 LM(Long March) 5를 개발 이며 

1200 kN의 액체산소/등유 부스터와 500 kN의 

액체산소/액체수소 상단 엔진에서 시작하 었다. 

LM(Long March) 5는 Ariane 5와 Delta 4 으

로 2014년 가동을 목표로 한다[34-37]. 인도에서

는 GSLV와 PSLV 발사체를 개선하고 있는데 

200KN 추력의 가스 발생기 상단 극 온 엔진을 

개발하고 있다[16-17].

6. 결    론

  일반 으로 부스터를 포함한 지상 발사의 코

어 엔진에는 로신 계열의 연료와 액체 산소를 

산화제로 하는 추진제가 선호되며, 비추력과 고

공에서의 발사 등을 고려한 극 온 추진제가 사

용되었다. 하이드라진을 시한 장성,  발

화성 추진제는 군사용이나 우주선에서의 추진제

로 사용되는 것이 일반 이다. 기본 으로 액체 

추진제는 그간의 연구 개발로 신 개념의 추진제 

보다는 반 으로 신뢰도(발사 성공률), 비용 

감소, 획득성, 개발기간 감소와 추력과 비추력을 

고려한 성능과 수명의 향상 등에 주력할 것이

다. 미국은 NASA의 계획 등에서 보듯이 CECE

의 교축을 포함한 액체산소/수소 추진제 연구 

개발과 메탄 연료도 PCAD에서 수행하고 있다. 

우주선의 궤도 운용에는 장성 추진제에 기반

을 두고 있고, 액체 부탄과 농후 산소의 등유/

산소 등도 연구하고 있으며, 유럽에서는 랑스

의 액체산소/수소 추진제를 필두로 독일, 이태

리 등에서도 극 온 추진제로 메탄과 탄화수소 

등에도 심을 갖고 있으며, 그 외에도 일본, 

국, 인디아 등 부분의 선진 우주국에서는 극

온 추진제에 주력하고 있다. 스웨덴의 용  

기술 등은 냉각 기술에, 그 외에도 복합재료 구

조물과 탱크 등의 하드웨어에도 큰 진 이 이루

어질 것이다.
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