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저비용 발사체를 위한 다단연소 사이클 액체로켓 엔진 시스템 설계
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ABSTRACT

A system design has been performed for a vacuum thrust 88 ton staged combustion cycle 

rocket engine. Previous research has been used to estimate the performance of the engine 

components. And the algorithm has been proposed to evaluate the converged engine system 

performance. The present methodolgy has been verified by comparing the published data for 

RD-180. The present work adopts the most of the previous KSLV-II engine heritage for both 

performance improvement and cost competitiveness. The combustion pressure has been decided 

as 12MPa considering manufacturing difficulty, cost and performance improvement, and as a 

result the vacuum specific impulse has increased by 23.4s.

   록

진공추력 88톤급 다단연소 사이클 로켓엔진의 시스템 설계를 수행하였다. 엔진 구성품에 대한 

성능 평가는 기존의 연구를 활용하였으며 수렴된 엔진 시스템 성능을 구할 수 있는 알고리즘을 제

안하였다. 본 연구 방법은 RD-180에 대한 기존의 연구와 비교함으로써 검증하였다. 본 연구는 가

격 경쟁력을 고려하면서 성능 개선을 달성하기 위하여 한국형발사체 75톤 엔진의 개발 이력을 최

대한 승계하였다. 엔진의 제작 난이도, 비용 그리고 성능 개선을 고려하여 연소압력 12MPa을 적용

하였고 결과로써 23.4s의 진공비추력 향상을 얻을 수 있었다. 

Key Words : Staged Combustion Cycle(다단연소 사이클), Liquid Rocket Engine(액체로켓 엔진), 

System Design(시스템 설계), Combustion Chamber(연소기), Turbopump(터보펌프), 

Preburner(예연소기)
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Ⅰ. 서  론

세계 최초의 인공위성 스푸트니크 (1957년)[1]가 발

사된지 60년이 지났지만 아직도 지구의 중력을 벗어

날 수 있는 현실적인 방법은 로켓엔진이 유일하다. 

과거의 발사체는 국방 또는 우주/지구탐사와 같은 

국가주도 개발이 주류를 이루었으며 비용 문제에서 

자유로웠다. 그러나 최근 통신 위성, 우주관광, 초소

형 위성 등 상업적 우주 이용이 활발해지면서 상업

성을 가지는 발사 서비스 경쟁이 본격화되고 있다. 

이에 따라 로켓 엔진 역시 가격 경쟁력이 화두가 되

고 있다. 그러나 이러한 로켓 엔진의 저가화 경향에

도 불구하고 여전히 고성능 엔진에 대한 필요성은 

남아있다. NASA는 2015년 기술 로드맵[2]에서 산화

제 과잉의 고성능 케로신 다단연소 엔진이 여전히 

필요한 것으로 주장하고 있다. 이에 대한 외연으로 

메탄 단단연소 엔진인 BE-4[3]와 케로신 다단연소 엔

진인 AR-2[4]가 개발 중에 있다. 중국은 2012년 다단

연소 엔진인 YF-100[5]을 개발한 바 있다. 

산화제 과잉의 예연소기는 터빈 구동에 있어 동력 

확보가 용이하고 결과적으로 연소압력의 고압화에 

유리하다는 장점이 있다. 이는 연료 유량 대비 산화

제 유량이 많은 로켓엔진의 특성에 의한 것이다. 모

든 추진제를 터빈 구동에 이용할 수 있는 전유동 다

단연소 사이클 (FFSC)[6]은 극한의 고압화를 구현할 

수 있다. 이와 관련하여 미국의 SpaceX에서 연소압

력 30MPa 수준의 Raptor[7]를 개발 중이다. 이렇듯 

과거 러시아 (구소련 포함)의 전유물로 생각되었던 

산화제과잉 다단연소 엔진이 확산되는 단계에 있다. 

우리나라의 로켓엔진 개발현황을 살펴보면, 현재 

개발 중인 한국형발사체 75톤 엔진은 시험발사체 인

증모델(QM)의 최종 연소시험이 완료(2018.7)[8]되었

으며 시험발사 (2018.11)[9]까지 성공적으로 이루어진 

상황이다. 다단연소 사이클 로켓엔진과 관련해서 기

술검증시제의 연소시험[10]이 성공적으로 수행되었음

이 보고된 바 있다. 다단연소 사이클 엔진 해석과 관

련하여 해석프로그램을 개발하고 RD-170과 SSME에 

대한 비교 검증[11]이 보고되었으며 파워팩 시동 모

사 연구[12,13]가 진행된 상황이다. 한편, 제3차 우주

개발 진흥 기본계획(2018.2)[14]에 의하면 2030년 소

형위성 자력발사 그리고 2040년 정지궤도‧저궤도 대

형 위성 자력 발사가 계획되어 있으며 이를 완수하

기 위해서 부스터급 엔진의 고성능화가 필요하다. 한

국형발사체 75톤 엔진은 연소압 상승에 의한 고성능

Nomenclature

 : 추력 계수  : 터빈 압력비 (
  

 )

 : 확대비  : 온도

 : 추력  : 터빈 입구 온도

 : 비추력  : 특성 속도

KSLV-II : 한국형발사체  : 중력가속도

KSLV-IIA : 한국형발사체 개선안  : 엔탈피

KSLV-IIA(SC) : 한국형발사체 개선안 (다단연소 사이클)  : 유량

 : 질량  : 압력

 : 혼합비  : 차압 ( )

 : 동력  : 효율

Superscripts/subscripts

 : 추력 계수  : 예연소기

 : 연소기  : 예연소기 연료 밸브

 : 특성 속도  : 예연소기 산화제 밸브

 : 건조 상태  : 터빈

 ,  : 출구  : 이론 성능

 : 연료 펌프  : 진공

 : 등엔트로피 과정  : 입구

 : 산화제 펌프  : 출구

 : 펌프
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화 방안[15]이 보고된 바 있으나 극대화된 성능 개선

을 위해서는 다단연소 사이클로의 전환이 필수적이

다. 케로신 다단연소 사이클 엔진은 산화제 과잉 예

연소기를 사용하므로 가스발생기의 수트 문제가 원

천적으로 해결되며 이로써 재사용이라는 측면에서도 

유리하다. 본 연구에서는 세계적인 발사체 가격경쟁 

환경에 적응하면서 개선된 성능을 줄 수 있는 방안

으로서 한국형발사체 75톤 엔진의 설계/제작 기술을 

최대한 승계할 수 있는 다단연소 사이클 로켓엔진의 

시스템 설계안을 제안하고자 한다.

Ⅱ. 본  론

2.1 엔진 시스템 설계

로켓엔진의 고성능화를 위해서는 연소압 상승이 

필연적이다. 노즐목 대비 노즐 출구 면적에 비례해서 

연소 가스를 가속시킬 수 있는데 연소기를 고압화함

으로써 동일한 출구면적에 대해서 면적비를 크게 가

져갈 수 있기 때문이다. 고압 연소를 위해서는 추진

제를 고압으로 가압해야 하며 이때 소요되는 동력 

생성에 사용된 추진제가 버려지는데 이를 개선한 것

이 다단연소 사이클 엔진이다. 다단연소란 터빈구동

을 위해 예연소기에서 연소된 추진제가 주연소기에

서 2차로 연소되는 구조를 의미한다. 다단연소 사이

클 엔진은 이론적인 최적압력이 존재하지 않으며 연

소압을 상승시킬수록 성능향상이 가능하다[16]. 다단

연소 사이클 엔진에서 한계압력은 모든 추진제를 터

빈 구동에 사용하는 경우가 될 것이다. 

Fig. 1. Schematic of staged combustion cycle  

 rocket engine

본 연구에서 고려하는 다단연소 사이클 엔진의 구

성도를 Fig. 1에 도시하였다. 단일 펌프로 최대한 가

압하기 위하여 산화제입구에 부스터 펌프를 설치하

였으며 펌프 구동을 위한 터빈이 직결되어 있다. 이 

터빈은 주터빈을 구동한 작동유체를 분기해서 사용

하는데 터빈 구동을 마친 가스는 액체산소에 합류되

어 액화된다. 이러한 방식은 기존의 RD-120[17]과 동

일한 것이다. 연료는 1차 펌프에서 가압된 후 대부분

이 연소기로 공급되며 일부는 2차 펌프에서 추가로 

가압되어 예연소기로 공급된다. 엔진의 경량화를 위

하여 연료 라인에는 부스터 펌프가 제거된 구조를 

선택하였다. 예연소기는 산화제 과잉조건으로 작동되

며 여기에서 생성된 연소가스는 주터빈을 구동하고 

이어서 주연소기로 공급되어 기체상태의 산화제로 

사용된다. 이러한 구조는 산화제 과잉의 다단연소 사

이클 엔진에서 공통적으로 적용되고 있다. 

Figure 1에 도시한 구성품 전후의 상태변화에 대한 

계산을 수행함으로써 시스템의 성능을 평가하게 되

는데 이를 위한 알고리즘을 Fig. 2에 도시하였다. 흐

름도의 각 단계에서 계산되는 변수들은 기존의 연구

[18]를 참조할 수 있다. 다단연소 사이클 엔진은 추

력이 주연소기에서만 발생되기 때문에 가스발생기 

유량을 수렴시키는 알고리즘[18]은 필요하지 않다. 

그러나 산화제 부스터 펌프의 터빈을 구동한 예연소 

가스가 주펌프로 순환되어 액화되기 때문에 Fig. 2와 

같은 추진제 온도 수렴 알고리즘이 필요하다. 주연소

기, 터빈, 펌프와 같은 구성품 단위의 성능은 기존의 

연구[18]에서 개발한 방법을 사용하였으며 한국형발

사체 엔진 설계[19]에 적용된 바 있다. 연소기와 예

연소기에서의 이론 연소성능은 CEA[20]을 이용하여 

구하였으며 연소효율과 노즐효율을 이용해서 설계값

을 구한다. 펌프, 터빈, 차압요소 등에서의 성능 변화

는 엔탈피-엔트로피 선도[17]를 이용해서 구할 수 있

다. 산화제의 물성은 공개 정보[21]를 이용하였으며 

연료의 물성은 KSLV-II 규격을 사용하였다. 다음에 

제시하는 Eq. (1)은 연소기 비추력을 나타내며 Eq. 

(2)~(3)은 효율 모델을 나타낸다.

 

  (1)

   (2)

   


(3)

Eq. (4), (5)는 각각 펌프의 효율, 터빈의 효율을 정

의한다. Eq. (6)는 소요 동력을 구하는 식이다.

      (4)

      (5)

   (6)
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Fig. 2. System analysis algorithm of staged    

 combustion chamber cycle LRE

전술한 해석 방법은 RD-120에 대한 성능비교를 통

하여 예연소기 혼합비 -5.5%의 오차를 보이는 것으

로 보고된 바 있다[22]. 본 연구 방법은 산화제 펌프 

성능평가에 엔탈피-엔트로피 정보를 사용함으로써 계

산 정밀도를 높였으며 예연소기로 공급되는 추진제

의 온도상승을 고려하여 혼합비 예측값을 개선하였

다. 개선된 계산 방법은 RD-180에 대한 시스템 해석

에 대한 기존의 문헌[23]과 비교하여 예연소기 혼합

비 0.7%, 터빈 동력 0.5%, 터빈효율 1.8%의 오차를 

보였으며 이전의 연구[22]에 비하여 개선된 것을 확

인하였다. RD-180에 대한 시스템 해석 결과를 기존

의 연구와 비교하였으며 주요 인자를 Table 1[23]에 

정리하였다. McHugh[24]가 제안한 기존 엔진에 대한 

통계분석 기법의 정밀도가 10%~20%인 것에 비하여 

본 연구 방법은 매우 정밀한 결과를 주는 것으로써 

로켓엔진의 시스템 설계에 적용 가능하다고 판단된

다.

Table 2는 본 연구에서 제안하는 엔진의 성능을 요

약한 것이다. Table 3은 시스템 해석에 필요한 입력 

조건을 정리한 것이다. Fig. 3의 진공추력과 연소압 

도표에서 본 엔진의 특징을 파악할 수 있다. 색칠이 

되지 않은 심볼은 McHugh[24]의 문헌을 인용한 것이

parameter present ref.[23]

 51.652 52

  (MW) 86.659 87.191

  (kg/s) 933.711 935.047

  (%) 76.6 78

  (kg/s) 935.0 935.0

   (MW) 59.517 59.56


  (K) 118.04 117.691

  (K) 0.454 0.455 

   (K) 14.161 14.216 

Table 1 . Comp arison of major p arameters of   

 RD-1 8 0  system analysis

parameter value

  (tf) 88

  (s) 322

  (Mpa) 12

 22

 2.6

  (kg) 990

  (mm) 1065

  (Mpa) 24

 57.1

  (K) 688

Table 2. System p arameters

parameter value

  (MPa) 24.3

  (MPa) 23.0

  (MPa) 11.0

 1.7

  (%) 96.4

  (%) 96.6

Table 3 . Inp ut p arameters

며 색이 칠해진 심볼은 개별 엔진 정보[5,24-32]를 인

용한 것이다. 본 엔진은 한국형발사체 75톤 엔진에서 
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Fig. 3 . Vacuum thrust v s. chamber pressure 

[ 5 ,24 -3 2]

기원하며 연소압 상승에 의한 설계개선안(KSLV-IIA) 

[15]과 다단연소 사이클 엔진(KSLV-IIA(SC))의 개선 

정도를 확인할 수 있다. 기존의 가스발생기 사이클 

엔진에 비하여 높은 연소압이 적용될 것이며 RD-191 

[29]과 같은 고성능 엔진과 비교하면 50% 수준을 나

타낸다. NK-33[31]/RD-120[17,28] 또는 최근 개발된 

YF-100[5]과 비교하면 약 30% 낮은 수준이다. 이는 

서론에서 제안한 바와 같이 다단연소 사이클 엔진의 

이점을 취하면서 제작 난이도를 낮추고 경제성을 고

려한 설계이다. 본 엔진은 추력 및 외형 크기 

(envelope)가 KSLV-II 75톤 엔진과 유사한 수준으로

써 최소한의 인터페이스 변경으로 기존 발사체에 적

용이 가능할 것으로 판단된다.

Figure 4는 연소압과 연료 차압비율의 관계를 도시

한 것으로 차압 요소가 얼마나 효율적으로 구성되었

는지를 나타낸다. 다단연소 사이클 엔진의 경우, 연

소기와 연결되는 1차 연료 펌프 출구에서 연소기까

지의 차압과 연소압의 비율을 도표로 나타낸 것이다. 

Fig. 4 . Chamber pressure v s. pressure ov erhead  

 ratio [ 17 ,23 ,24 ,3 3 ]

Fig. 5 . Chamber pressure v s. Ispv  [ 5 ,24 -3 2,3 4 ]

NK-33의 차압 정보는 Hulka 등[33]이 수행한 시험 

중 공칭 연소압과 가장 근접한 조건의 결과 2개를 

평균한 값이다. 재생냉각형 액체엔진은 냉각유체의 

물성에 따라서 차압소요가 크게 좌우되므로 케로신 

계열의 엔진만을 비교하였다. 연소압이 증가하면 냉

각요구가 증가하므로 재생냉각의 차압이 급격히 증

가한다. 다단연소 사이클 엔진은 연소압이 매우 높으

므로 차압 손실이 큰 경향을 가진다. 또한 다단연소 

사이클 엔진은 추진제의 가압동력이 손실로 작용하

지 않고 모든 추진제가 주연소기에서 연소되므로 차

압을 크게 적용하는 경향이 있다.  

Figure 5에 연소압과 비추력의 관계를 도시하였다. 

본 결과는 부스터급 엔진과 상단용 엔진이 혼용된 

것으로서 이를 구분하기 위해서는 저추력 엔진과 확

대비를 구분할 필요가 있다. 가스발생기 사이클 엔진

으로서 가격 경쟁력과 고성능을 동시에 지향하는 

Merlin-1D[32] 이상의 비추력을 가질 수 있음이 확인

된다. 다단연소 사이클 엔진 중 RD-120[28], RD-192 

[34]/RD-192.2[30]는 확대비가 증가된 고공용 엔진으

로서 월등하게 높은 비추력 성능을 가진다. Fig. 6은 

연소압과 추력/무게비 관계를 도시한다. RD-0105 

[25], Merlin[32], KSLV-II 엔진에 대한 설계 개선 이

력에서 고압화에 의하여 추력/무게비 성능이 개선되

는 것이 확인된다. 그림에 표시한 KSLV-IIA(SC)는 

다단연소 사이클로 구조가 변경되기 때문에 고압화

에도 불구하고 추력/무게비 성능이 약 10% 감소하

지만 설계 원형인 KSLV-II에 비해서는 개선된 수준

이다. 가스발생기 사이클 엔진에 비해서 다단연소 사

이클 엔진은 추력/무게비 성능이 낮아지게 되는데 

이는 터보펌프, 예연소기, 유공압 부품에서 내압 증

가에 의한 무게 증가 요인이 있기 때문이다. Merlin- 

1D는 추력/무게비가 198[32]로써 현존 로켓 엔진 최

고 수준이며 NK-33은 다단연소 사이클 엔진임에도 

추력/무게비 성능이 137[31]에 이른다. 추력/무게비 



522 조원국․하성업․김진한 한국항공우주학회지

Fig. 6 . Chamber pressure v s. thrust to mass 

ratio [ 5 ,24 -29 ,3 1,3 2]

정보는 출처에 따라 변동이 있기는 하지만 이들에 

대한 벤치마킹은 엔진 경량화에 유용한 방향을 제시

할 것으로 기대된다.

2.2 연소기  연소기

가스발생기 사이클의 경우 터보펌프 토출압력을 

가스발생기와 주연소기에서 독립적으로 사용할 수 

있기 때문에 두 연소실의 연소압력이 유사한 수준이

다. 반면에 다단연소 사이클에서는 예연소기 압력이 

주연소기의 2배 정도인데 이는 예연소기(가스발생기)

에서 생성된 산화제 과잉 가스가 터빈을 구동하면서 

압력강하가 발생하고 이어서 주연소기에 산화제로 

공급되는 직렬형 구조에 기인한다. Fig. 7은 액체산

소/케로신 다단연소 사이클 엔진들의 주연소기 압력

과 예연소기 압력 관계를 도시한 것이다. 본 연구 결

과가 통상의 추세를 잘 따르는 것이 확인된다.

주연소기의 설계 압력은 필요 추력에 직접적인 영

향을 받는다. 즉 추력이 낮은 엔진은 연소압력 역시 

Fig. 7. Chamber pressure vs. preburner pressure [ 36]

상대적으로 낮게 설계된다. 이론적으로는 효율을 높

이기 위해서 엔진을 고압화하여야 하나, 저추력 엔진

에서 압력을 낮게 가져가는 이유는 제작성과 깊은 

관련이 있다. 저추력 엔진에서 높은 압력을 사용하면 

엔진의 크기, 특히 주연소기, 예연소기, 터보펌프가 

지나치게 작아져 오히려 제작과 엔진 운용에 어려움

이 있기 때문이다. KSLV-IIA(SC)는 기존 엔진들과 

비교할 때 약간 낮은 주연소기 압력 수준을 보이고 

있음을 알 수 있다(Fig. 3 참조). 이는 KSLV-IIA(SC)

의 설계가 성능 향상 입장에서만 결정되어진 것이 

아니라, KSLV-II 시험 설비 및 발사대 등 기존 인프

라와의 호환성, 그리고 국내 부품 생산능력 등을 반

영한 결과이기 때문이다. Fig. 6에서 KSLV-IIA(SC) 

엔진의 추력/무게비 성능이 개선되지 못한 것도 엔

진의 압력 수준이 타 엔진[5,24-29,31-37]에 비해 상대

적으로 낮은 영향으로 판단할 수 있다. 

2.3  압력 배분

다단연소 사이클 엔진은 추진제 가압 손실이 없기 

때문에 연소압을 최대한 상승시키는 것이 유리하다. 

다만, 경제적 요인이나 기술적 한계 등의 이유로 적

절한 타협점을 찾는 것이 현실적이다. 시스템 해석을 

위해서 펌프의 가압요구량을 추정해야 하는데 본 연

구에서는 연소압과 펌프가압량의 관계[16], RD-120의 

차압 할당[17] 그리고 KSLV-II의 설계경험을 활용하

여 펌프의 압력 요구량을 산정하였다. Fig. 8은 산화

제 펌프의 압력 증가를 도시한다. 기존의 엔진 사례

에서 O'Brien과 Ewen[16]이 제안한 관계를 잘 따라

가는 것이 확인된다. 연소압 20 MPa 이하에서는 추

세선을 상회하는 가압량이 요구되며 20MPa 이상의 

연소압에서는 추세선과 일치하는 가압량이 그리고 

그 이상의 연소압에서는 추세선을 하회하는 가압 요

구량이 확인된다. 밸브나 재생냉각 등의 차압요소에

서 압력 강하가 일정 수준에서 포화될 것이라는 직

관과 일치하는 현상이라고 볼 수 있다.

Fig. 8 . LOx pump head [ 16 ,17 ,23 ]
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2.4  터보펌

펌프의 효율은 비속도의 함수로 평가할 수 있으며 

Fig. 9는 로켓엔진용 펌프의 효율 사례[38,39]를 나타

낸다. 시스템 설계 단계에서는 각 구성품의 성능 오

차를 허용하기 때문에 그래프에 도시한 정도의 정확

도는 충분한 것이다. KSLV-II 시스템 설계 역시 동일

한 과정을 거친 것이며 최종 개발품과의 오차가 적

절한 범위 이내인 것이 확인되었다. 추진제의 가압에 

요구되는 동력은 터빈에서 발생되는데 효율, 압력비 

그리고 터빈 입구온도의 조합으로 결정된다. 따라서 

위 3개의 인자가 상당한 자유도를 가지게 되는데 

Fig. 10은 이러한 관계를 도시한다. 본 연구에서는 

Table 2에 제시한 바와 같이 TIT=688 K를 확정하여 

선정하였고 이에 따라서 터빈 효율과 압력비는 Fig. 

10의 관계에 따라서 가용한 범위를 가지게 된다. 만

일 터빈의 효율이 충분한 것이 확인된다면 압력비 

또는 TIT를 낮추어서 터빈의 부담을 줄이고 신뢰성

을 높일 수 있다. 반대로 가압량을 높여서 연소압을 

상승시킬 수도 있다. 이에 대한 결정은 반드시 기술

Fig. 9 . LOx pump efficiency [ 3 8 ,3 9 ]

Fig. 10 . P ressure ratio v s. turbine efficiency 

[ 17 ,23 ,24 ,3 8 ]

적인 한계에 의한 것만은 아니며 고성능 엔진인 

LE-7[39]의 터빈 효율과 압력비가 낮은 것을 볼 수 

있다. 개발 철학에 따라서 고효율과 저효율이 모두 

적절한 선택이 될 수 있다.

Ⅲ. 결  론

88톤급 다단연소 사이클 로켓엔진에 대한 시스템 

설계를 수행하였다. RD-180에 대한 해석결과를 기존

의 연구와 비교함으로써 본 연구의 방법론을 검증하

였으며 터빈효율에 대한 상대오차 1.8%와 예연소기 

혼합비 상대오차 0.7%를 보였다. 한국형발사체 75톤 

엔진의 설계를 최대한 승계하여 제작 난이도, 경제성 

그리고 다단연소 사이클 엔진의 장점인 고성능화를 

절충하는 설계안을 도출하였다. 엔진의 연소압, 차압, 

추력, 비추력, 추력/무게비의 관계를 기존의 엔진과 

비교하여 합리적인 수준임을 확인하였고 개발에 필

요한 하위 구성품의 성능 요건을 도출하였다. 설계 

개선에 따른 연소압 상승과 이에 따른 비추력 상승

정도를 비교하였다. KSLV-II 대비 다단연소 사이클을 

적용한 KSLV-IIA(SC)의 진공비추력이 23.4s 높음을 

보임으로써 단순한 연소압 증가보다는 다단연소 사

이클로의 구조 변경이 비추력 향상에 효과적임을 확

인하였다. 
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