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ABSTRACT

  A set of preliminary design parameters for the bipropellant rocket engine using liquid methane-fuel 

as green propellant were derived through a theoretical performance analysis. Chemical equilibrium 

analysis utilizing CEA was conducted for the prediction of combustion performance: combustion 

characteristics according to the O/F ratio and chamber pressure variation were investigated. For a 

determination of chamber-characteristic length, the vaporization time of fuel-droplet with various 

performance parameters was calculated by applying Spalding's 1-D droplet vaporization model. Finally, 

the preliminary design specification of methane-bipropellant rocket engine, which is to be 

performance-tested under the ground firing condition, was proposed.

       록

  친환경 추진제인 액체메탄을 연료로 사용하는 이원추진제 로켓엔진의 이론성능분석을 통해 엔진의 

설계변수를 도출하 다. 엔진의 연소성능 측을 해 CEA를 활용한 화학평형해석을 수행하 으며, 추

진제 혼합비  연소실 내부압력에 따른 연소성능 특성을 고찰하 다. 엔진의 특성길이 도출을 해 1

차원 액 기화모델을 용하여 성능변수 변화에 따른 추진제의 기화시간을 계산하 으며, 지상연소 이

론성능분석을 통해 메탄 이원추진제 로켓엔진의 설계제원을 제시하 다.
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1. 서    론
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Parameter N2H4 MMH/NTO LH2/LOx LCH4/LOx

Specific impulse, Isp 240 323 455 364

Propellant cost ($/kg) ~ 103 ~ 103 ~ 101 < 101

Toxicity (TLV* ppm) Yes (0.01) Yes (3/0.2) Non-toxic Non-toxic

ISRU compatibility No No Yes Yes

Space storability

(w/o active cooling)
Yes (heaters) Yes (heaters) No Yes (6m-1yr)

*TLV: threshold limit value

Table 1. Comparison of propellant characteristics[3].

  액체추진제 로켓의 비행이 최 로 성공한 

1926년 이래로, 로켓추진기  기술은 목할만한 

발 을 이루어 왔고 재까지 약 1,300여종의 액

체엔진이 세계 각국에서 설계‧제작‧시험된 것으

로 알려져 있다. 재 운용되고 있는 우주발사체

의 주 엔진(main engine)에는 Kerosene/LOx 혹

은 LH2/LOx 추진제 조합이 주를 이루고 있으

며, MMH(혹은 UDMH)/NTO  하이드라진

(N2H4) 등은 자세제어용 엔진의 표 인 추진

제로 사용 이다[1,2]. 

  20세기 말에 이르러서는 추진기 의 개발‧운

용에 있어 환경문제  추진제 취 안 성 그리

고 경제성 등이 두되면서 우주기술 선진국을 

심으로 친환경 추진제에 한 연구수요가 증

가하고 있으며, 근래에는 달/화성 탐사에 한 

심이 증 됨에 따라 행성의 지자원활용

(in-situ resource utilization, ISRU)이 가능한 메

탄(CH4)을 추진제로 하는 이원추진제 로켓엔진

에 한 연구개발이 활발히 진행되고 있다.

  이에 따라, 본 논문에서는 메탄/산소 이원추진

제 로켓엔진에 한 이론성능해석을 통하여 엔

진의 비형상설계를 한 설계제원을 도출하고

자 한다.

2. 메탄 추진제 성능특성

  Table 1에 이원추진제 조합의 성능특성 비교

결과를 요약한다. 비추력 성능 측면에서 

LH2/LOx 조합을 제외하면 LCH4/LOx의 성능이 

가장 우수한 것이 확인되며, 무독성 추진제인 메

탄의 특성상 취 의 용이성을 바탕으로 보호장

구류  시설확보/유지보수에 필요한 비용을 

감할 수 있어 경제성이 매우 우수하다는 것 

한 확인된다. 한, 메탄은 청정연소  ISRU가 

가능하고 코킹 한계 이 높아(Fig. 1 참조) 재사

용 엔진의 추진제로서도 합할 뿐더러 로신

에 비해 성능특성이 우수하고, 3배 이상 경제

이므로[5] 근래의 세계  심사인 비용/고성

능 추진제로서 한 것으로 단된다.

  최근, Curiosity Rover를 이용한 화성탐사 결

과에 의하면 화성의 메탄의 존재여부가 확실치 

않은 것으로 보고되었으나[6], 이는 화성의 극히 

일부 지역을 탐사한 결과이고 태양계의 목성형 

행성들 부분은 풍부한 메탄을 보유하고 있어 

ISRU의 타당성 있는 탐사 상이 될 수 있다. , 

Eq. 1[7]과 같이 표 되는 Sabatier process에 의

해 이산화탄소( 지자원)와 소량의 수소를 이용

하면 메탄의 제조가 가능하므로, 여 히 ISRU에 

한 가능성은 충분하다.

→ (1)

Fig. 1 Coolant heating and margin to coking[4].
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  이 밖에도, 액체메탄은 냉각제(coolant)로서의 

성능이 우수하여 재생냉각 방식으로의 용이 

유리할 뿐만 아니라, 기존의 추진제와 비교하여 

안정 인 연소가 가능한 것으로 알려져 있다

[4,8]. 하지만 그 개발역사가 길지 않은 계로 

우주환경에서의 안정 인 화성능, 장기간 임무

시 추진제의 장성 등에 한 지속 인 검증이 

필요하다.

3. 이론 성능해석 결과

  메탄/산소 로켓엔진의 이론 성능해석을 해 

NASA의 CEA(Chemical Equilibrium and 

Applications) code[9]를 사용하 으며, 추력실 

내부의 연소과정은 화학평형 상태로 가정하여 

엔진의 성능변수를 도출하 다.

  Fig. 2에 추진제 혼합비(O/F ratio)  추력실 

내부압력()에 따른 화염의 온도를 나타낸다. 

추력실 내부압력의 증가에 따라서 화염의 온도

가 상승하고 있는 것이 식별되며, 메탄/산소 화

염의 이론 당량비(stoichiometric ratio)에 해당하

는 3.8의 추진제 혼합비에서 가장 높은 화염의 

온도가 찰된다. 로켓엔진의 이론성능 분석시 

화학평형 상태가 아닌 추진제의 완 연소만을 

고려했을 때 이론 당량비에서 가장 높은 비추력 

성능을 기 할 수 있으나, 실제 연소반응에 가까

Fig. 2 Temperature behavior with various O/F ratio 

and chamber pressure.

운 화학평형 상태로의 가정에 따른 계산에서는 

이론 당량비 이하의 추진제 혼합비에서 가장 높

은 비추력이 도출된다. 이러한 계산 결과의 차이

는 연소 반응물의 해리에 근거한 정미 발열량

(net exothermic heat) 감소에 따른 결과이며, 연

소과정에서 발생되는 에 지 감소의 효과는 추

진제 혼합비가 이론 당량비에 수렴해가거나 연

소온도가 높을수록 증가하는 것으로 알려져 있

다[10]. 

  메탄/산소 로켓엔진의 이론 성능특성을 확인

하기 해 성능해석을 수행하 으며, 추력실 내

Fig. 3 Isp and temperature profiles with various O/F 

ratio at 1.72 MPa of chamber pressures.

Fig. 4 Calculated chamber gas composition for 

LCH4/LOx fuel as a function of O/F ratio.
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Fig. 5 Effect of chamber pressure on the ideal 

combustion performance.

부압력이 1.72 MPa (250 psia)일 때의 진공 비추

력  온도를 Fig. 3에 나타낸다. 술된 바와 

같이 화학평형 상태에서의 비추력은 이론 당량

비 이하인 2.7의 추진제 혼합비에서 가장 높은 

값을 나타내는 것이 확인된다. 따라서, 연소생성

물의 해리에 따른 연소성능의 향을 확인하기 

해 Fig. 4에 추진제 혼합비에 따른 연소생성물

의 몰분율을 나타낸다. 추진제 혼합비가 증가함

에 따라서 화염의 온도가 상승하는 것이 Fig. 2

에서 찰된바 있으므로, 그림에서 보이는 H와 

OH의 몰분율 상승은 추력실의 온도증가에 의한 

결과이며, 화염온도의 증가는 연소반응물의 해리

를 진시키는 것으로 단할 수 있다. Fig. 3에

서 확인된 엔진의 최  혼합비에서 추력실 내부

압력 변화에 따른 성능특성을 Fig. 5에 나타내

며, 추력실의 내부압력 증가에 따라 비추력 성능

과 내부온도가 상승하는 것이 확인된다. 한, 

추력실 압력 증가에 따른 화염온도의 상승으로 

연소생성물의 해리율이 증가할 것으로 측되지

만, 그림에서는 추력실의 압력상승에 따라 H와 

OH의 몰분율이 감소되고 있는 것을 확인할 수 

있다. 이에 따라, 연소성능에 계하는 해리율은 

화염온도 증가에 의한 효과보다 압력에 지배

인 향을 받는 것으로 사료된다. 따라서, 추력

실의 압력이 상승함에 따라 연소반응물의 해리

율이 감소되며, 이러한 해리율 감소에 따른 효과

는 비추력 성능의 증가를 야기하는 것으로 단

된다.

  이원추진제 로켓엔진의 형상에 직 으로 

계하는 특성길이(characteristic length, )를 도

출하기 해 인젝터로부터 분사되는 추진제 액

의 기화시간을 고려하 다. 추력실의 부피와 

노즐의 목면 에 의해 정의되는 특성길이는 추

진제의 분사, 혼합, 기화 그리고 추진제의 화학

반응(chemical reaction rate)에 계하는 유동체

류시간(flow residence time)에 직 으로 향

을 받는다. 본 연구에서는 Spalding[11]에 의해 

제안된 1차원 액 의 기화 해석을 통해 특성길

이를 도출하 으며, 인젝터로부터 분사되는 액

의 반지름()  분사속도()는 150 μm와 65 

m/s로 가정하 으며, 이 값은 선행연구 결과[12]

와 본 연구 에서 구축한 추력 별 인젝터 설계 

DB에 기반하여 가정되었다. 추진제의 증발시간

은 액체메탄과 액체산소 모두 고려되어야 하지

만 두 추진제의 열 특성(thermal property)이 

유사하기 때문에 주 심사인 액체메탄만을 고

려하여 계산하 다. 엔진의 특성길이는 Eq. 2로

부터 도출할 수 있으며, 특성길이 계산에 필요한 

무차원 수는 축방향 거리(), 항력() 그리고 

Spalding 수( ) 등이 있다.

 




 ln
















 (2)

  Eq. 2로부터 계산된 액  기화시간  특성길

이를 Fig. 6에 나타낸다. 액 의 기화시간은 

압조건보다 고압조건일 때 증가되는 것을 확인

할 수 있으며, 특성길이 역시 액 의 기화시간에 

종속하므로 추력실의 내부압력이 상승할수록 특
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Fig. 6 Characteristic length and droplet vaporization 

time with various O/F ratio and chamber 

pressures.

Fig. 7 Effects of droplet initial condition on the 

characteristic length.

성길이가 증가하는 경향을 나타낸다. 한, 추진

제 혼합비가 증가함에 따라서도 특성길이가 감

소하는 것이 식별된다. 1차원 액 기화 모델의 

기가정에 따른 향을 확인하기 해 Fig. 7에 

액 의 기 크기  분사속도에 따른 특성길이

를 도시한다. 추력실로 분사되는 액 의 직경  

속도가 증가함에 따라 엔진의 특성길이가 증가

하는 경향을 나타내고 있으며, 액 의 기 분사

속도에 한 향은 액 의 직경변화에 따른 

향보다 미미한 것으로 식별된다. 이는 Eq. 2에서 

액 의 크기가 자승항으로 표 되어 특성길이에 

직 인 향을 미치기 때문으로 단되며, 추

Fig. 8 Performance characteristics of a 1-D 

isentropic rocket nozzle according to the 

chamber pressure variation.

Parameter Specification

Vaccum thrust,  500 N

Specific impulse,   285 s

Total propellant flow rate,  0.18 kg/s

Nozzle expansion ratio, 
 3.5

(at sea level)

Chamber pressure,  1.72 MPa

Contraction area ratio,  4.5

Characteristic length,  1.21 m

Table 2. Design specifications of LCH4/LOx rocket engine.

력실로 분사되는 액 의 크기를 결정하는 인젝

터의 미립화 성능에 한 요성을 암시하고 있

다. 하지만,  계산으로부터 도출된 특성길이는 

추진제의 화학반응시간이 고려되지 않은 결과이

며, 추진제와 산화제의 화학반응시간까지 고려될 

경우 본 계산에서 도출된 특성길이에 더하여 추

가 인 길이증가의 필요성이 요구된다.

  로켓엔진의 노즐 팽창비()는 추진시스템

의 운용고도  임무특성 등을 고려하여 선정되

어야 하지만, 엔진 개발의 시작단계에서는 지상

연소시험을 통한 추력실의 연소성능 검증이 필

수 으로 요구된다. 따라서, 지상연소시험을 고

려한 메탄/산소 이원추진제 로켓엔진의 노즐 팽

창비를 결정하기 해 추력실 내부압력에 따른 

노즐의 1차원 등엔트로피 성능해석을 수행하
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Fig. 9 Performance characteristics of LCH4/LOx 

rocket engine at sea-level condition.

으며 그 결과를 Fig. 8에 보인다. 추력실 내부압

력이 상승 할수록 최  팽창비가 증가하는 경향

을 보이며, 높은 팽창비에 따라서 최 추력 한 

상승하는 것이 확인된다. 술된 해석결과들을 

바탕으로 추력실 내부압력이 1.72 MPa 일때의  

엔진 설계제원을 Table 2에 요약하며, 선정된 설

계제원을 바탕으로 계산된 메탄/산소 이원추진

제 로켓엔진의 지상연소 성능특성을 Fig. 9에 나

타낸다. 엔진의 목표 진공추력  비추력은 500 

N과 285 s (이론 비추력 비 95%)로 설정하 으

며, 추력실에서의 압력 강하량을 0.03 MPa (5 

psia)로 설정했을 때 추력실과 노즐간의 축소비

(contraction area ratio, )는 4.5로 확인된다. 이

때, 최  추진제 혼합비인 2.7에서 엔진의 지상

추력은 424 N, 비추력은 263 s 그리고 추력실 

내부온도는 최  3,200 K로 형성되며, 추력실의 

성능특성을 나타내는 특성속도(characteristic 

velocity, ) 역시 최  혼합비에서 최 값을 가

지는 것이 식별된다.

4. 결    론

  CEA를 활용한 로켓엔진의 이론성능해석을 통

하여 메탄/산소 이원추진제 로켓엔진의 설계제

원을 도출하 다. 추진제 혼합비 변이에 따른 메

탄/산소 로켓엔진의 연소특성을 확인하 으며, 

추진제 액 의 기화해석을 통하여 액 기화시간 

 엔진의 특성길이를 산출하 다. 메탄/산소 화

염의 최 온도는 이론 당량비에서 형성되는 것

이 확인되었지만, 연소생성물의 해리에 근거한 

정미 발열량의 감소에 따라 엔진의 최  비추력

은 이론 당량비 보다 낮은 추진제 혼합비에서 

발생되는 것이 찰되었다. 엔진의 특성길이는 

추력실 내부압력이 상승함에 따라 증가하는 경

향을 나타내었으며, 추진제 혼합비가 이론 당량

비에 근할수록 그 길이가 짧아지는 것으로 확

인되었다. 한, 특성길이는 기 분무액 의 크

기에 직 인 향을 받는 것으로 확인되었으

며, 인젝터의 미립화 특성에 한 요성이 재차 

강조되었다. 본 연구결과로부터 도출된 로켓엔진

의 특성길이는 액 의 1차원 증발 상만이 고려

되었으며, 추가 으로 추진제의 화학반응 시간이 

고려될 경우 높은 신뢰도를 갖는 엔진의 특성길

이 도출이 가능할 것으로 단된다.

후    기
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센터와 연계된 미래창조과학부의 재원으로 한국
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