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            Abstract
          
        

        
          최근 발사체 개발의 큰 흐름을 살펴보면, 친환경, 저비용, 재사용, 심우주 탐사를 위한 저장성, 외부 행성에서의 추진제 확보 가능성 등의 이유로 액체 메탄이 로켓 연료로 각광 받기 시작했다. 재사용 발사체 기술의 보편화, 국제적인 엔진개발 추세에 발맞춰 미래의 경쟁력과 임무 유연성을 확보하려면 엔진 개발 기간 등을 고려해서 가능한 빨리 메탄엔진 개발을 추진해야 하며, 제작 및 시험 인프라, 활용성, 개발 비용 등을 종합적으로 고려하면 부스터 엔진보다 저추력 엔진을 선행 개발하는 것이 더 적절한 것으로 판단된다.

        

        
          
            초록
          
        

        
          Selecting liquid methane as fuel is a prevailing trend for recent rocket engine developments around the world, triggered by its affordability, reusability, storability for deep space exploration, and prospect for in-situ resource utilization. Given years of time required for acquiring a new rocket engine, a national-level R&D program to develop a methane engine is highly desirable at the earliest opportunity in order to catch up with this worldwide trend towards reusing launch vehicles for competitiveness and mission flexibility. In light of the monumental cost associated with development, fabrication, and testing of a booster stage engine, it is strategically a prudent choice to start with a low-thrust engine and build up space application cases.
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      1. 서 론
      최근 발사체 개발에서 기존에 사용하던 고성능의 수소와 취급이 용이한 케로신, 상온에서 사용이 가능하던 독성 추진제를 대체하여 메탄(or 액화천연가스)으로 연료를 변경하거나 선택하는 것이 하나의 큰 흐름이다(Fig. 1).

      
        
        

        Fig. 1 
				
        

        
          Methane engines being actively developed and have been developed around the world.
        
        

        

      

      메탄으로의 연료 전환 이유는 저비용, 기존 설비 인프라 활용성, 발사체 크기 감소, 재사용 용이성, 깨끗한 연소 생성물, 상대적으로 높은 비추력, 비독성, 높은 냉각성능, 심우주 탐사 적합성, 현지 자원 활용(In Situ Resource Utilization)가능성 등이 거론된다(Fig. 2, [1-5]).

      
        
        

        Fig. 2 
				
        

        
          Comparison of liquid rocket fuels[2].
        
        

        

      

      메탄을 연료로 사용한 발사체 엔진 개발은 민간과 정부기관에서 모두 활발하게 진행 중으로 미국의 SpaceX, Blue Origin 등과 같이 대형발사체 1단 엔진 개발을 완료하고 비행시험을 수행하거나 다른 발사체와 공급 계약을 맺은 곳도 있다.

      대형발사체 시장에서 Falcon 9과 Falcon Heavy를 운영하면서 발사서비스 시장을 주도하고 있고, Starship을 활용해 차세대 재사용 발사체 개발까지 주도할 것으로 예상되는 SpaceX[2]와 유사한 성능의 대형발사체 New Glenn을 개발하고 있는 Blue Origin 등의 민간 기업에 의해 점점 입지가 좁아지고 있는 전통적인 발사체 강국에서도 재사용 발사체(Reusable Launch Vehicle) 및 심우주탐사(Deep Space Exploration) 비행기를 메탄으로 구성하려는 시도가 이어지고 있다.

      러시아 연방 우주국(Roscosmos)은 2020년 10월 최초의 재사용 메탄 발사체 Амур(Amur) 개발 계약을 Progress Rocket and Space Center와 체결하였으며[1], 유럽의 ESA(European Space Agency)는 2017년 ArianeGroup과 저비용, 재사용 메탄엔진 개발 계약을 체결하였다[4].

      인도는 2019년 9월부터 ISRO (Indian Space Research Organization)의 LPSC(Liquid Propulsion Systems Centre)를 중심으로 기존의 수소 상단엔진을 대체하는 10톤급 메탄엔진과 3톤급 전기펌프 메탄엔진에 대해 연구 중이다[3].

      중국 역시 메탄엔진 가능성 확인을 위해 2011년부터 BAPI(Beijing Aerospace Propulsion Institute) 주도하에 30 kN 팽창식 엔진의 데모시제에 대한 시험을 수행[6]하고 2006년부터는 600 kN 추력의 가스발생기 사이클 재사용 엔진에 대한 연구 개발이 진행 중이다[7, 8].

      대형발사체 이외에도 소형발사체 및 탐사선, 착륙선 등을 개발하는 민간 기업에서도 메탄을 연료로 사용하는 엔진 개발이 다수 진행 중이다. 미국에서는 Relativity Space[9]의 Aeon 엔진, Masten Space Systems의 Broadsword 엔진[10], 사용처가 특정되지 못하고 개발이 중단되었으나 수직이착륙(VTVL, Vertical Takeoff and Vertical Landing) 시험에 성공한 NASA Morpheus 프로젝트의 HD 엔진[11]이 있다.

      최근 정부 및 민간 분야에서 활발하게 우주개발을 추진하고 있는 중국 역시 민간 기업에서 소형발사체 개발을 위해 메탄엔진을 개발하고 있다. LandSpace의 TQ-11(2단 버니어), TQ-12(1단 부스터) 엔진[12], iSpace의 JD-1, JD-2 엔진[13], Jiuzhou Yunjian에서 개발하여 Link Space[14]에서 활용 예정인 엔진 등이 있다.

      유럽에서는 VEGA 발사체를 운영 중인 이탈리아 AVIO에서 개발 중인 M10 엔진[15], 러시아 Lin Industrial[17]의 ANIBA 발사체에 활용 예정인 KBKhA에서 개발된 S5.86-1000-0 엔진이 있다. 최근 관련 프로젝트를 포기한 것으로 알려지고 있는 ArianGroup에서 우주비행기용으로 개발하던 ACE-42R 엔진이 있다[17].

      일본은 IHI에서 개발한 삭마형 노즐의 LE-8 엔진 성능 향상을 위해 개량하여 100 kN 추력의 재생냉각형 메탄엔진 연구를 수행하였고, 2013년부터는 최고 수준의 성능을 달성하기 위해 축소형 시제 수준에서 연구개발을 진행 중이며[18, 19], 최근 민간기업 Space Walker, Interstellar Technology Inc.와 협약을 통해 우주비행기에 적용할 계획을 가지고 있다[20].

      국내에서는 2000년대 전후로 현대로템에서 메탄엔진 설계 및 엔진시험 수행 경험이 있으며[21-25], 유사한 기술을 활용한 민간기업 C&Space 역시 Chase-10 메탄엔진 개발을 수행한 적이 있지만[26] 비행용 엔진까지 개발단계를 성숙시키기는 못하였다. 현재는 초소형위성 발사서비스를 목표로 창업한 Perigee Aerospace에서 Blue Whale 1 발사체에 사용할 목적으로 메탄엔진을 개발 중이며[27], 대학 및 연구기관에서는 연소특성에 대한 기초연구와 엔진 성능분석 및 설계가 진행 중이다[28∼36].

      본 논문은 발사체 분야에서 국제적인 흐름으로 진행되고 있는 메탄엔진 개발 동향 및 국내현황을 기술하고 국내 메탄엔진 개발의 필요성과 방향성에 대해서 제안한다.

    

    

  
    
      2. 해외 메탄엔진 개발동향
      앞서 언급한 바와 같이 최근 신규 발사체를 개발하고 있는 많은 국가 기관 및 민간 기업에서는 여러 가지 장점과 확장 가능성을 고려하여 메탄을 새로운 발사체 연료로 검토하고 있으며, 필요한 엔진 기술개발을 적극적으로 추진 중이다. 본문에서는 개별 기관 및 기업에서 수행 중인 메탄엔진 개발상황, 성능, 특성 등에 대해서 상세히 기술한다.

      
        2.1 Raptor Engine
        케로신을 연료로 사용하는 Falcon 9과 Falcon Heavy를 이용하여 발사서비스 시장에서 입지를 확고히 하고 있는 SpaceX에서는 달, 화성탐사 및 국제적인 교통수단, 우주정거장 화물수송, 위성발사 등의 다목적 용도를 위해 차세대 발사체 Starship을 개발 중이다(Fig. 3, [37,38]).

        
          
          

          Fig. 3 
				
          

          
            Starship’s rendering image of missions[37,38].
          
          

          

        

        Starship에 사용될 Raptor 엔진은 기존 Falcon series에서 연료로 사용한 케로신 연료 RP-1을 메탄으로 대체하여 사용한다. 2009년 최초 개념설계에서 Raptor 엔진은 기존의 다른 고성능 엔진처럼 수소를 활용한 상단 엔진으로의 개발이 목표였으나, 제작 및 운영 비용, 재사용성, 운용성 등이 고려되어 2012년 메탄으로 연료를 변경하고 고추력 엔진(Raptor)을 활용하여 LEO에 200톤의 페이로드를 올릴 수 있는 새로운 발사체 개념을 확정하였다.

        Raptor 엔진은 액체산소와 액체메탄을 활용하는 전유량 다단연소 사이클 (Full Flow Staged Combustion Cycle) 엔진이며, 개념설계와 개발과정에서 여러 차례 규격 변화가 있었지만, 현재는 2 MN 지상추력, 330 s의 지상비추력을 규격으로 제시하고 있다. 2단에 사용되는 진공용 Raptor Vacuum 엔진은 노즐 확장부를 진공조건에 맞게 증가시켜서 최종 비추력 380 s을 목표로 한다(Fig. 4, [39]).

        
          
          

          Fig. 4 
				
          

          
            Raptor engines for the 1st and 2nd stage[39].
          
          

          

        

        Raptor 엔진은 2014년 부품 단위 시험부터 시작하여 2016년 최초 엔진시험이 수행되었으며, 2019년 비행용 엔진에 대한 시험이 성공적으로 수행되었다(Fig. 5, [40]).

        
          
          

          Fig. 5 
				
          

          
            Raptor Engine Firing Test [40].
          
          

          

        

        개발된 비행용 엔진 1기를 장착한 Star hopper를 활용하여 20 m, 150 m 이착륙 시험을 2019년에 성공하면서 비행에 성공한 최초 전유체 다단 사이클 엔진으로 기록되었다[41, 42]. 2020년에는 1개 raptor 엔진이 장착된 Starship SN5, SN6을 활용하여 150 mm 이착륙 시험을 성공하였으며[43,44], 현재는 SN8을 활용한 20 km 수직 이착륙 시험을 준비 중이다(Fig. 6, [45]).

        
          
          

          Fig. 6 
				
          

          
            Configuration of starship test vehicles[41-45].
          
          

          

        

      

      
        2.2 BE-4 Engine
        Blue Origin은 재사용 발사체를 활용하여 우주에 대한 접근을 더 저렴하고 신뢰성 있게 하기 위해서 2000년 개인 투자로 설립된 준 궤도 우주비행 서비스 및 발사체, 엔진 제작사이다[46].

        BE-3 수소엔진을 장착한 준궤도(sub-orbital) 비행용 발사체 New Shepard를 활용하여 2015년 탑재체를 궤도에 안착시키고 최초로 수직착륙(vertical landing)에 성공하였으며[47], 2차와 3차 시제를 활용하여 우주 관광에 필요한 재사용 발사체의 안정성 확보, 비상시 캡슐의 분리 시험, 실험용 화물 운송 등에 대한 검증을 수행하고 있다. 2020년 10월 New Shephard 3차 시제를 활용하여 달착륙을 위해 NASA에서 개발한 이미지 센서 검증 및 6회 재사용(7번 발사)에 성공하였다[48].

        New Shepard 발사를 통해 재사용 기술에 대한 검증을 수행하고 있는 Blue Origin은 2021년 발사를 목표로 25회 이상 재사용이 가능한 대형발사체 New Glenn을 개발하고 있다. 1단에 메탄을 연료로 하는 BE-4 엔진 7기를 사용하며, 2단에는 New Shepard의 수소 엔진 BE-3를 고공용으로 개량한 BE-3U 2기를 사용하는 구성이다(Fig. 7, [46]).

        
          
          

          Fig. 7 
				
          

          
            New glenn configuration[46].
          
          

          

        

        BE-4 엔진은 추력 2,400 kN, 비추력 330 s의 다단연소 사이클(staged combustion cycle) 엔진으로 2011년부터 개발이 시작되었으며, 2017년 첫 엔진시험 전까지 구성품에 대한 시험들을 꾸준히 수행하였다. 개발과정에서 몇 번의 시제 및 설비 파손을 겪으면서 2017년 첫 엔진 시험을 50% 추력으로 시작한 이후 추력을 조금씩 늘려가는 방식으로 개발을 진행하였으며, 2019년 8월 100% 추력시험을 성공적으로 수행하였다(Fig. 8, [49]).

        
          
          

          Fig. 8 
				
          

          
            BE-4 engine and its firing test[49].
          
          

          

        

        BE-4 엔진은 Blue Origin 발사체 전용으로 사용하기 위해서 개발되었으나, Atlas V를 대체하는 United Launch Alliance (ULA)의 차세대 발사체 Vulcan Centaur에 RD-180 엔진을 대신하여 사용하는 것으로 결정되었다(Fig. 9, [50]). 엔진은 1기가 2020년 7월에 납품되었으며, 10월에 터보펌프에 대한 문제도 해결[51]되어 곧 비행용 인증을 마친 엔진이 납품될 예정이다.

        
          
          

          Fig. 9 
				
          

          
            Launch vehicles using BE-4 engine, (top) new glenn, (bottom) vulcan centaur[50].
          
          

          

        

      

      
        2.3 Aeon Engine
        Terran 1 발사체를 개발하고 있는 Relativity Space[9]는 2015년 설립된 소형위성발사체 개발 민간 기업으로 3D 프린팅을 최대한 활용하여 부품의 95%를 제작하여 부품 개수를 기존 발사체의 1/100 수준으로 줄이고, 전체 제작 기간을 60일 이내로 단축시키는 목표를 가지고 있다. 3D 프린팅을 통해 자동화된 공정으로 발사체 자율 제작 공장을 구축하고 60일 정도에 1기의 발사체를 완성하여 신속성, 신뢰성 및 경제성을 달성하여 급속히 성장하는 소형발사체 서비스 시장에 대응하는 전략이다(Fig. 10, [52]).

        
          
          

          Fig. 10 
				
          

          
            Relativity’s terran 1 launch vehicle[52,53].
          
          

          

        

        2021년 발사를 목표로 개발 중인 Terran 1 발사체는 LEO에 1,250 kg의 페이로드를 올리는 것을 목표로 하고 있으며, Terran 1 발사체는 1단에 Aeon 1 엔진 9기가 사용되고, 2단에는 진공조건에 맞는 AeonVac 엔진 1기를 사용한다(Fig. 11, [9,53]).

        
          
          

          Fig. 11 
				
          

          
            Aeon-1 thrust chamber appearance, its manufacturing by 3D printing, and combustion test[54,55].
          
          

          

        

        Aeon 엔진은 가스발생기 사이클을 채용한 엔진으로 1단 엔진은 지상추력 100 kN, 지상비추력 310 s, 2단 엔진은 진공추력 125 kN, 비추력 360 s의 성능을 가지며, Relativity Space의 개발철학에 맞게 적층제조를 적극 활용하여 3개의 파트로 연소기가 제작된다. 적층제작을 통한 엔진 제작으로 제작기간을 1/10 수준으로 단축시키고, 부품수량을 1/25 수준으로 줄이는 개발을 진행 중이다(Fig. 11, [53]).

        현재까지 NASA Stennis Space Center E2, E3 테스트 스탠드를 활용하여 200회 이상의 연소시험을 수행하였고, 2018년부터 E4 스탠드에 대한 20년 사용 계약을 체결하여 엔진 및 단 인증시험 등을 수행할 계획이다[54]. 2020년 6월에는 Vandenberg 공군기지에 발사대를 구축 및 운영할 수 있는 협약을 체결하여 Cape Canaveral 발사대를 포함하여 다양한 경사각에 위성을 투입할 수 있는 능력을 넓히고 있다(Fig. 11, [55]).

      

      
        2.4 Broadsword Engine
        NASA와 달착륙선 관련 계약을 체결하여 개발을 수행하고 있는 Masten Space Systems[10]는 2004년 설립된 민간 기업으로 수직이착륙(VTVL, Vertical Takeoff and Vertical Landing) 로켓에 필요한 시스템 기술과 추진기술 개발을 지속적으로 수행하고 있다(Fig. 12).

        
          
          

          Fig. 12 
				
          

          
            VTVL vehicles of masten space systems[10].
          
          

          

        

        개발 중인 달착륙선 XL-1은 달탐사를 위한 NASA의 Commercial Lunar Payload Services(CLPS) 프로그램에 선정되어 2022년 발사체에 탑재되어 Masten 최초 우주비행 미션을 수행할 예정이다[56].

        Masten Space Systems에서 개발 중인 메탄엔진 Broadsword는 미군의 소형위성을 하루 1기씩 10일 연속으로 LEO에 투입할 수 있는 재사용 발사체를 개발하는 DARPA의 시험용 우주비행기(XS-1) 프로그램에서 시작되었다[57]. XS-1의 2단계 계약에서는 탈락하였지만[58], 2017년 NASA에서 소형발사체 기술개발을 통해 기술고도화, 과학임무, 심우주탐사를 위한 우주비행체 사용 활성화와 LEO에 소형우주비행체 발사 주기 단축을 목적으로 진행 중인 Tipping Point 프로그램을 통해 새로운 제작기법을 적용한 저비용, 재사용 엔진기술 사업을 담당하였다[59].

        2017년부터 2019년까지 수행된 과제에서 적층 제작 및 확장성 높은 시스템 설계를 통해 생산 및 조립 복잡성 개선, 액체 추진시스템의 설계 개선을 통한 저비용 추진시스템 개발, 적층 기술을 적용한 혁신적인 부품 설계, 항공기처럼 수직이착륙 운용을 통해 준궤도 재사용 가능한 발사체에 주안점을 두고 지상추력 110 kN의 메탄엔진 M10A Broadsword를 개발하였다.

        M10A Broadsword 엔진에는 적층제작 특성을 활용한 재생냉각 채널의 유연한 설계를 통한 냉각 성능향상과 부품수 감소에 의한 저비용 달성이 이루어졌다. 전통적인 기계가공 제작에서 제한되었던 설계 최적화를 통해서 무게 감량도 달성하였다. 메탄을 연료로 사용하는 엔진에 적용된 이중 팽창식 사이클(dual expander cycle)은 터빈에 공급되는 가스 온도를 낮춰서 작동 조건을 완화시키고, 깨끗한 연소가스를 공급함으로써 특수 소재나 코팅 등의 적용 필요성을 차단하여 결과적으로 비용 저감 및 엔진 재사용성 향상의 효과를 발휘한다. 개발과정에서 달성된 또 하나의 기술적 성과는 적층제작 소재 기술 향상으로 높은 열전달 특성을 가지면서 구조적인 강도를 유지할 수 있는 소재 조합 가능성을 확인한 것이다(Fig. 13, [60]).

        
          
          

          Fig. 13 
				
          

          
            Firing test of additively manufactured broadsword engine[60].
          
          

          

        

        Masten은 개발과제가 종료된 Broadsword 엔진을 사용한 2단형 수직이착륙 소형발사체로 250 kg의 페이로드를 LEO에 투입할 계획과 좀 더 큰 규모의 개량형을 활용하여 1,500 kg의 페이로드를 LEO에 투입할 수 있는 발사체 개발하는 것으로 알려졌으나[60] 아직 구체적인 계획이 발표된 것은 아니다.

      

      
        2.5 HDx Engine
        2010년 NASA에서 시작된 Morpheus 프로젝트는 태양계에 인간 거주 공간을 넓히려는 NASA의 전략적 목표를 달성을 위해 비독성(non-toxic) 추진제를 사용하고 재사용, 자율비행 및 수직이착륙이 가능한 시험 플랫폼을 저비용으로 구성하는 기술적 목표를 가지고 있었으며[61], 개별 실험실에서 가진 기술들을 종합하여 하나의 비행시스템으로 구현하는 것이 프로젝트의 최종 목표였다(Fig. 14, [62]).

        
          
          

          Fig. 14 
				
          

          
            Morpheus vehicle free flight test[62].
          
          

          

        

        Morpheus 엔진들은 HDx의 일련번호로 명명되었으며, 분사기는 like doublet 형태의 충돌형을 사용하였고, 연소기 연소실은 heat sink 타입으로 연료 유량의 30% 정도를 막냉각(Film Cooling)으로 사용하는 방식을 선택하였다[63]. HD 엔진 핵심부품인 연소실 개발 초기 단계에는 고정형 핀틀로 연소기를 제작하여 연소실 외벽 온도 분포 측정 및 열유속을 예측한 Purdue 대학의 시험결과도 기여를 하였다(Fig. 15, [64]).
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            Development firing tests of HD engine[64,65].
          
          

          

        

        HD 엔진 첫 시제인 HD1은 축소형 엔진 개념으로 12 kN 추력 규격으로 짧은 시간 동안의 정지 비행을 목표로 하였다. 연소기 헤드는 132개의 like-on-like doulet 분사기를 사용하였고 헤드 최외각에 막냉각 연료를 분사할 수 있는 분사링이 배치되었지만, 별도 음향공(Acoustic Cavity)은 없다. HD1을 이용한 시험은 70 %, 100 %의 추력으로 2회 수행되었으며, 1차 및 2차 시험에서 발생한 연소불안정으로 인한 하드웨어 손상으로 시험이 종료되었다. HD1의 손상된 부분을 새롭게 제작된 부품으로 교체하고 브레이징으로 접합하여 제작한 HD2 엔진은 접합부위의 지속적인 누설이 발생하여 폐기되었다[65].

        HD3 엔진은 Morpheus에 활용될 실물형 크기의 엔진으로 추력 18.7 kN, 비추력 150 s∼205 s이다. HD1과 유사한 헤드 설계이지만, HD1 시험과정에서 발생한 연소불안정을 제어하기 위해 음향공을 헤드부 주위에 배치한 차이점이 있고, 연소실은 동일하게 heat sink 방식으로 Haynes 625 소재를 사용하였다. HD3.1, HD3.2의 설계변경을 통해 음향공의 연소불안정 제어 가능성, 막냉각링 위치, 구조 및 막냉각 유량 등의 효과를 파악하였다. HD3 엔진은 27회, 363 s의 누적 작동시간을 가지며 12 %∼72 %의 추력 조건에서 안정적인 작동 특성을 나타내었고, Morpheus 비행체에 탑재되어 8회의 비행시험을 수행하였다.

        HD4-A 엔진은 HD3.2을 기본으로 분사기 배치와 막냉각을 개선하였으며, 비행 중 항법과 제어 기능 불량으로 비행체(Morpheus 1.5a)가 파손된 20회 비행시험까지 포함하여 안정적인 특성을 나타내었다. 재제작된 Morpheus 1.5b에서 증가된 무게로 인하여 24 kN 추력의 HD5가 제작되었으나, 막냉각과 초기 점화시의 불안정으로 인하여 비행에는 활용되지 못하였다. 후속 시험을 위해 HD4-A를 재사용하는 것이 결정되었고, 연소실과 노즐을 변경된 추력요구조건에 맞게 변경하여 HD4-A-LT을 제작하였으며, 추가적으로 HD4-B-LT도 제작하였다(Fig. 15).

        HD 엔진은 자동착지 및 위험회피 기술(Autonomous Landing Hazard Avoidance Technology, ALHAT) 개발 및 비독성 추진제를 활용한 비행체 시연이 주요 목적인 Morpheus 비행체의 추진장치로서 제작비용을 낮추고, 빠른 제작이 가능하도록 설계되었다. 따라서 HD 엔진은 성능 손실을 감수하고 단순한 가압식 사이클을 채택하였고, 막냉각 유량의 과도한 사용으로 성능 손실이 발생하는 heat sink 방식 연소실을을 채택하였다. Fig. 16에 제시된 바와 같이 엔진 개발과정 및 Morpheus 비행시험에서 추진제 조건, 음향공의 유무, 시동 순서에 따라서 다수의 불안정이 발생하였으며, 음향공과 막냉각링의 튜닝에 많은 노력이 투입되었다[63].
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            HDx engine test history[65].
          
          

          

        

      

      
        2.6 RD-0169 Engine
        미국, 유럽과 함께 전통적인 발사체 강국 러시아에서 메탄 엔진에 대한 연구는 1990년대와 2000년대 많이 수행된 것으로 알려졌다(Fig. 17, [66,67]). 하지만, 대부분 구체적인 발사체 적용 계획이 없는 상태에서 기 개발되었던 엔진의 일부를 변경하여 사용 가능성 및 성능을 확인하는 시험들이었다.

        
          
          

          Fig. 17 
				
          

          
            Russian liquid rocket engine using methane or LNG for fuel in 1990s and 2000s[67].
          
          

          

        

        2000년대 이후로 러시아 우주산업 발사체 분야는 Angara 발사체 개발에 집중되었고, 메탄 연료 발사체에 대한 요구 및 개발 계획은 구체적으로 드러나지 않았다. 하지만 미국의 SpaceX와 Blue Origin의 대형발사체 개발 계획이 구체화되고 엔진 개발이 성과를 보이기 시작하면서 다시 관련 논의가 이루어지기 시작하였다[68, 69]. 개발 계획은 수년간 논의를 거듭하고 발사체 이름, 크기, 엔진 후보(RD-0162, RD-0164) 및 규격 등도 여러 차례 수정 및 변경의 과정을 거듭하였다[68-71].

        러시아 Roscosmos에서 2020년 10월 현재 주력으로 사용하고 있는 케로신 연료 기반의 Soyuz 2를 대체할 메탄 연료의 Amur 발사체를 개발을 선언하고, 2026년 첫 발사를 목표로 Progress Rocket and Space Center와 계약을 체결하였다(Fig. 18, [1]). 이로 인해 케로신 연료를 활용한 소모성 발사체를 주력으로 사용하던 러시아도 SpaceX와 Blue Origin이 주도하고 ESA가 뒤따르고 있는 재사용발사체 개발 및 상업시장의 저비용 경쟁에 대응하기 위해 메탄 연료를 사용한재사용 발사체 개발에 본격적으로 착수하게 되었다.
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            Primary specifications and 1st stage recovery concept of AMUR launch vehicle[1].
          
          

          

        

        AMUR 발사체는 2단형 발사체로서 1단의 100회 재사용을 위해 300회의 엔진작동 수명을 규격으로 설정하였으며, $22M USD의 발사비용을 목표로 하고 있다. 발사체 구성은 1단에 100 tf 추력의 RD-0169A 엔진 5기, 2단에 110 tf 추력의 RD-0169V 1기로 이루어지며, 공통격벽 추진제 탱크를 활용하고 기존 Soyuz 대비 절반 수준의 부품으로 개수를 줄이는 계획이다[1].

        개발 목표인 RD-0169 엔진은 이전의 메탄연료 발사체 논의 과정에서 737 kN 추력으로 상단엔진으로 제안되었던 엔진의 개량형으로 추정되며, 기존에 3,300 kN의 대형 부스터 엔진(RD-0164)을 1단에 활용하려던 계획[72]을 폐기하고 발사체 재사용을 위해 엔진 5개를 1단에 배치하면서 RD-0169를 사용하는 것[73]으로 변경한 것으로 판단된다.

        개발 목표인 1단 엔진 RD-0169A는 앞서 언급한 바와 같이 100 tf 정도의 지상추력을 가진 엔진으로 KBKhA에서 개발 중이며, 100회 재사용을 목표로 하는 발사체 운용에 맞춰서 300회 작동이 가능하여야 하는 개발 목표를 가지고 있다. 2단에 활용되는 RD-0169V 엔진은 챔버 4개로 구성된 엔진으로 110 tf의 진공추력을 가진다[1].

      

      
        2.7 S5.86.1000-0 Engine
        러시아 민간 영역에서 발사체를 개발하고 있는 Lin Industrial[16]은 주력으로 개발하고 있는 케로신 연료의 Taimyr와 Siberia 발사체 외에도 대략 90 kg 정도의 위성을 LEO에 올릴 수 있는 메탄 연료의 2단형 ANIBA 발사체를 제안하고 있고, 개발 중이다.

        ANIBA 1단에 사용되는 S5.86.1000-0 엔진은 KBKhM에서 1994년에서 2010년까지 개발한 엔진으로 메탄을 연료로 사용하며, 주연소실 1개와 자세제어를 위한 4개 연소실로 구성되어 지상추력 8.95 tf, 지상 비추력 290 s, 진공 비추력 330 s 특성을 가진다. 2단 역시 메탄을 연료로 활용하며, 1단에 활용된 S5.86.1000-0 엔진의 자세제어용 엔진 1기를 적용하여 추력 0.51 tf, 비추력 350 s 특성을 가진다(Fig. 19, [66]).

        
          
          

          Fig. 19 
				
          

          
            ANIBA and S5.86.1000-0 engine[66].
          
          

          

        

        Lin Industrial은 2단형 ANIBA 발사체 개발 결과에 따라서 기체 구성을 3단형으로 변경하고, 1단에 4기의 엔진을 배치하여 LEO에 700 kg의 페이로드를 투입할 수 있는 발사체 개발 계획도 가지고 있다.

      

      
        2.8 Prometheus Engine
        유럽 발사서비스 시장은 그동안 Ariane 5를 통해 유럽에서의 독자적인 발사 능력을 확보하고, 해외 발사서비스 시장의 50% 정도를 유지하였다. 후속으로 개발 중인 Ariane 6와 Vega 발사체를 활용하여 단기간의 경쟁력 확보 가능성은 있지만, 장기 전망으로 볼 때 현재 기술 및 비용으로는 경쟁력 유지가 힘들 것으로 예상된다[74].

        이러한 위기의식에서 출발된 유럽 차세대 발사체 Ariane NEXT는 40년 이상 사용하여 최고의 관련 기술을 보유하고 있는 수소연료 시스템을 메탄으로 변경할 계획이며, 2015년부터 핵심 기술 중의 하나인 재사용 가능한 엔진 개발을 위해 PROMETHUS (Precursor Reusable Oxygen METHane cost Effective propUlsion System) 프로그램 진행 중이다(Fig. 20, [74,75]).

        
          
          

          Fig. 20 
				
          

          
            Evolution plan of ariane launch vehicle and liquid rocket engine[74,75].
          
          

          

        

        Prometheus 엔진은 메탄을 연료로 하는 가스발생기 사이클 엔진으로 추력 100 tf, 비추력 326 s의 규격이며, 제작기술과 설계 등의 혁신을 통해서 비용을 낮추면서 신뢰도 높은 엔진을 개발하는 목표를 가지고 있다. 개발된 엔진 시제는 ESA의 FLPP(Future Launchers Preparatory Programme)의 일부로 ArianeWorks에서 준비하고 있는 재사용 시연 발사체 Themis에 적용하여 비행 검증을 수행할 예정이며, Ariane 6 Evo 또는 Ariane Next에 적용되어 발사서비스를 수행할 계획이다[76].

        
          
          

          Fig. 21 
				
          

          
            Prometheus engine, additively manufactured engine components, and test for additively manufactured gas generator at P8 test bench at DLR[74].
          
          

          

        

        2030년 발사목표인 Ariane NEXT 발사체는 현재의 25% 수준으로 발사비용을 낮추는 것을 목표로 하며, 이를 달성하기 위해서 Prometheus 엔진은 Vulcain 2.1엔진의 10% 수준으로 목표 가격을 설정하고 개발 진행 중이다.

        현재 구성품에 대한 개발시험이 수행되고 있으며, 2020년 12월에 엔진 첫 시제(M1)용 연소기가 완성될 예정으로 2020년 말부터 M1 시제를 조립 시작하여 2021년에 엔진에 대한 연소시험을 수행할 계획이다. 엔진시험은 DLR P5 시험설비를 활용할 예정이며, 개발 중인 Vulcain 2.1과 병행 사용이 가능하도록 시험설비 및 저장탱크 등을 구성하고 있다(Fig. 22, [76]).

        
          
          

          Fig. 22 
				
          

          
            P5 test bench in DLR and its modification concept for prometheus engine tests[76].
          
          

          

        

      

      
        2.9 M10 Engine
        이탈리아 AVIO는 고체모터에 기반한 Vega 발사체를 운영 중으로, 탑재 중량 증가와 임무 다각화 요구에 맞춰 개량을 추진하고 있다. 하지만 개발기간 문제로 인하여 3단 고체(Zefiro-9) / 4단 AVUM (Attitude and Vernier Upper Module)을 사용하는 Vega-C 운영과 3단/4단을 메탄 연료 추진기관으로 전환하는 Vega-E 개발을 병행하여 추진 중이다[77].

        Vega-E 프로젝트는 Vega-C와 동일한 수준인 LEO 2.2톤급 투입성능을 가지면서 비용 경쟁력 확보를 위한 상단에 메탄 연료의 M10 엔진을 개발하여 활용하는 것이며, 2024년 첫 발사를 목표로 구성품 및 엔진 개발을 진행 중이다.

        M10 엔진은 러시아 RD-0146M 엔진을 기반으로 KBKhA와 2014년까지 공동 개발한 메탄엔진 LM10-LYRA을 유럽형으로 개량하는 것으로 엔진 시험과정에서 확인된 개선 사항들을 반영하여 개량하여 개발 중이다(Fig. 23, [78-80]).

        
          
          

          Fig. 23 
				
          

          
            M10 engine development test[77-82].
          
          

          

        

        M10 엔진은 메탄을 연료로 사용하는 전팽창식 사이클(full expander cycle) 엔진으로 추력 10 tf, 비추력 362 s 규격으로 산화제와 연료 펌프가 독립적으로 구성된다. 연소기 개발은 적층제작을 최대한 활용하는 SMSP(Single Material Single Part)의 개념으로 개발 중이며[81], 2020년 3월 NASA Marshall Space Filght Center에서 실물형 연소기에 대한 연소시험을 성공적으로 수행하여 중요한 개발 단계를 달성하였다[82].

        2020년 상반기에 이탈리아 Sardina에 새롭게 구축되고 있는 시험설비(SPTF, Space Propulsion Test Facility)에서 M10 엔진 첫 시제(DM1) 시험을 수행할 계획[80]이었으나, 아직 설비 및 엔진 구성품 제작, 조립 등이 완료되지 않은 것으로 보인다.

      

      
        2.10 ACE-42R Engine
        유럽 ArianeGroup(이전 Astrium)은 미래발사시스템에 대한 연구를 장기적인 관점에서 수행하기 위해 2007년부터 메탄엔진에 대한 핵심기술 연구를 시작하였고, 2016년까지 핵심 구성품(가스발생기, 터보펌프, 연소기)의 실물형에 해당하는 PDM(Pathfinder Demonstrator Model)에 대한 시험을 완료하였다(Fig. 24, [17]).

        
          
          

          Fig. 24 
				
          

          
            Development test history of pathfinder demonstrator models for ACE-42R engine[17].
          
          

          

        

        개별 구성품 및 추진기관은 주 2∼5회의 비행을 목표로 높은 재사용성을 가진 우주비행기 개발을 목표로 하며, 기체는 사업 비즈니스 제트기 EMBRAER 135 regional jet을 기반으로 설계되었다(Fig. 25, [83]). 승객의 좌석 수를 줄여서 동체 부분에 추진기관을 배치하는 형태이며, 추진제 탱크는 480회 이상의 비행 수행을 가지도록 설계되어 엔진을 제외한 비행체는 2년 정도의 수명을 가질 것으로 예상된다.

        
          
          

          Fig. 25 
				
          

          
            ArianeGroup’s space plane, propulsion system, and ACE-42R engine[83].
          
          

          

        

        추진기관에서 채택된 ACE-42R 엔진은 가스발생기 사이클을 가지며 420 kN의 추력과 343 s의 비추력 규격을 가진다. ACE-42R 엔진은 30회 이상 재사용을 목표로 하며, PDM 시험을 통해서 가스발생기와 연소기는 재사용 목표 수명을 달성을 확인하였다. 터보펌프는 파워팩 시험 투입 계획으로 8회의 시험만 수행되었지만, 누적 작동시간은 목표의 1.8배에 해당하는 시험이 수행되었다[17].

      

      
        2.11 JAXA/IHI engine
        일본 우주항공 개발 연구기구인 JAXA(Japan Aerospace Exploration Agency)와 IHI는 상업위성 발사 분야에서 경쟁하기 위해 미국 United Launch Alliance(ULA), Lockheed Martin(LM) 및 일본 기업들과 Galaxy Express Corporation이라는 벤처 기업을 2003년 설립하였다. 제안된 발사체(GX) ULA에서 공급하는 Atlas 발사체의 common core booster를 1단에 사용하고 JAXA/IHI에서 새롭게 개발하는 메탄 연료 추진기관을 2단에 활용하는 구성이다(Fig. 26, [84]).

        
          
          

          Fig. 26 
				
          

          
            Launch vehicle for galaxy express program[84].
          
          

          

        

        2007년에 메탄을 연료로 사용한 2단에 대한 성공적인 시험이 보고되었으나, 전체적인 개발 비용 증가와 1단 엔진 수급에 대한 불확실성 등으로 2009년 계획이 취소되었다. 하지만, 일본이 주도한 메탄엔진 연구 분야는 일부의 반대에도 불구하고 소형 또는 중형 상업위성 발사 활용을 위해 지속하기로 결정되었다[85].

        GX 프로젝트 취소에도 불구하고 유지시켰던 메탄 엔진 개발을 바탕으로 IHI에서는 2009년까지 삭마냉각 방식의 메탄엔진 LE-8 개발을 완료하였으며, 고공 성능 확인을 위한 축소형 엔진과 성능 개량을 위한 재생냉각 엔진개발을 시작하여 100 kN 추력 엔진에 대한 지상연소시험을 수행하였다(Fig. 27, [86]).

        
          
          

          Fig. 27 
				
          

          
            Post GX project liquid methane engine development at JAXA and IHI[86].
          
          

          

        

        개발된 삭마(ablative)형 엔진 LE-8는 107 kN 추력의 가스발생기 사이클 엔진으로 600초의 임무시간 시험과 누적 2,200초의 시험을 성공적으로 수행하였고, 비추력 315 s를 달성하였다. 고공조건 성능 검증을 위해 수행된 30 kN의 축소형 엔진은 가압식으로 시험을 수행하였고, 355 s의 비추력 성능을 달성하였다.

        LE-8 엔진에 적용된 삭마냉각방식 보다 높은 성능을 얻기 위해 재생냉각 연소기로 설계를 변경하였으며, 가스발생기 사이클의 100 kN 메탄엔진으로 누적 27회, 1,800초의 지상연소시험을 수행하여 356 s의 비추력을 달성하였다[86].

        JAXA와 IHI는 그동안 진행되었던 메탄엔진 연구를 바탕으로 ArianeGroup의 ACE-42R 엔진 터보펌프 개발에 참여하기도 하였고[17], 2013년부터는 메탄엔진의 성능을 세계 최고 수준으로 끌어올리기 위한 전유량 팽창식 사이클(Full Expander Cycle) 엔진 연구를 진행하고 있다. 연구 개발은 축소형 개념인 30 kN 엔진을 대상으로 하고 있으며, 지상연소시험 결과를 바탕으로 고공에서 비추력 370 s 달성이 가능할 것으로 예측하였다(Fig. 28, [87]).

        
          
          

          Fig. 28 
				
          

          
            Regeneratively cooled 30 kN methane test configuration and results[87].
          
          

          

        

        20년 이상의 연구개발 이력을 가진 일본의 메탄 엔진 기술은 2019년부터 JAXA에서 운영하고 있는 J-SPARC (JAXA Space Innovation through Partnership and Co-creation) 프로그램을 통해 일본 startup 기업에서 활용될 계획들이 만들어지고 있다[88].

        첫 번째 기업은 에탄올 과학로켓 MOMO를 개발하여 발사하고 있는 Interstellar Technology Inc.[89]로서 후속 발사체인 ZERO는 500 km의 궤도에 100 kg 이하의 위성을 올리는 것을 목표로 하고 있다. 연료 취급 및 기술적인 이유로 에탄올을 연료로 사용하였으나 J-SPARC를 통한 JAXA의 기술지원으로 메탄으로 전환하여 성능향상을 달성할 수 있게 되었다.

        Interstellar Technology Inc.에서는 메탄의 장점을 충분히 활용한 핀틀 분사기의 엔진을 개발하고 있다. 축소형에 해당하는 30 kN 연소기를 활용하여 핀틀 분사기를 포함한 헤드의 특성 및 연소기 열전달 특성 평가를 수행하였으며, 60 kN의 연소기 시험을 수행하고 있는 중이다(Fig. 29, [90]).

        
          
          

          Fig. 29 
				
          

          
            Interstellar’s ZERO launch vehicle rendering image and thrust chamber test[90].
          
          

          

        

        메탄엔진 기술을 활용할 예정인 또 다른 민간 기업은 유인 우주비행을 목표로 2017년에 설립된 도쿄이과대학(東京理科大学) 벤처 기업 Space Walker로 날개가 달린 비행기 형태의 우주비행기(spaceplane)를 활용한 VTHL(Vertical Takeoff Horizontal Landing) 및 SSTO(Single Stage To Orbit)을 통해 저궤도 과학임무, 우주관광 및 화물수송 서비스를 목표로 한다(Fig. 30, [91]).

        
          
          

          Fig. 30 
				
          

          
            Space Walker’s space planes[91].
          
          

          

        

        Space Walker와 IHI Aerospace는 2018년 8월 날개 있는 재사용 준궤도 우주수송 시스템 개발에 대한 상호 협력 협약을 체결하고[92], IHI에서 LNG 추진시스템 개발과 운영을 담당하는 것으로 역할을 구분하였다. 이 협약에 따라 LNG 엔진에 대한 기술지원을 받았고, 2020년 4월에 space plane에 IHI의 LNG 엔진을 개량하여 사용하는 것으로 추가 계약을 체결하였다[93].

      

      
        2.12 TQ-11 / TQ-12 engine
        2015년 베이징에 위치한 청화대학(清华大学)에 의해 설립된 중국 민간업체 LandSpace[12, 94]는 Blue Arrow Space Technology라고 알려지기도 한다. Landspace는 2018년 장정 11호 고체 모터 기술을 기반으로 3단 발사체 Zhuque (주작, 朱雀)1호 (ZQ-1)를 활용하여 중국 민간업체 최초로 궤도에 위성 투입을 시도하였으나 3단 자세제어 문제로 성공하지 못하였으며[95], 고체모터 관련 공급 계약을 해지한 것으로 알려져 추가적인 ZQ-1 발사 계획은 없는 것으로 보인다[96].

        후속 발사체 ZQ-2는 중국 민간 분야 최초로 메탄 연료를 사용하는 2단형 발사체로 2021년 발사를 목표로 하고 있으며, 4톤 페이로드를 LEO에 올릴 수 있는 성능을 가진 소모성 발사체이다. ZQ-2 발사체 1단에는 Tianque(天鹊, 천작) TQ-12 엔진 4개가 사용되며, 2단에는 TQ-12의 고공용 1개와 TQ-11가 결합된 형태로 사용될 예정이다(Fig. 31, [12]).

        
          
          

          Fig. 31 
				
          

          
            Layout and engine configuration of ZQ-2 launcher vehicle[12].
          
          

          

        

        TQ-12은 추력 80 tf, 비추력 337 s 성능의 가스발생기 사이클 엔진이며, TQ-11는 1개 터보펌프와 4개 연소실 구성을 가진 추력 8.2 tf, 비추력 357 s 성능의 가스발생기 사이클 엔진으로 2단에서 버니어 및 자세제어 엔진으로 작동한다. 개발 중인 2 종류의 엔진은 현재까지 다양한 시험을 통해 성능 및 기능 검증을 수행하고 있다.

        TQ-12는 2019년 10월 200초 연소시험 및 짐벌 시험을 성공적으로 수행하였고, TQ-11은 2020년 6월 2,000초의 연소시험 및 ±25° 짐벌시험을 완료하였다(Fig. 32, [95]).

        
          
          

          Fig. 32 
				
          

          
            Engines firing tests for ZQ-2 launcher[95].
          
          

          

        

        Landspace는 성공적인 ZQ-2 개발을 통해 상업 발사서비스를 2021년 시작할 계획이며, 1단 엔진 TQ-12 추력제어를 통해 1단을 수직착륙 시켜서 발사체를 재사용할 계획이다. 또한 ZQ-2를 3단형으로 개량하고 부스터를 추가하여 LEO에 32톤, GTO에 14톤의 페이로드를 투입할 계획도 수립하고 있다(Fig, 33, [97]).

        
          
          

          Fig. 33 
				
          

          
            Landspace’s rocket evolution plan[97].
          
          

          

        

      

      
        2.13 JD-1 / JD-2 Engine
        iSpace(星际荣耀, 성제영요, Beijing Interstella Glory Space Technology, [13])는 2016년 베이징에서 설립된 민간 발사서비스 기업이며, 2019년 6월 고체모터 4단으로 구성된 Hyperbola-1 발사체를 이용하여 중국 민간기업 최초로 인공위성을 궤도에 투입하는데 성공하였다[98].

        2021년 상반기 시험비행을 목표로 하고 있는 Hyperbola-2 발사체는 전체길이 28 m, 1단 지름 3.35 m, 2단 지름 2.25 m, 이륙추력 106톤으로 1단은 재사용 가능한 형태로 설계되었다. 성능 향상과 재사용을 위해 메탄 연료를 사용하며, Focus one(Code Name: JD-1) 엔진을 1단 9기, 2단 1기 사용하는 구성으로 LEO에 페이로드 1.9톤 투입하는 것을 목표로 한다(Fig. 34, [99]).

        
          
          

          Fig. 34 
				
          

          
            iSpace’s Hyperbola-1 and 2 launch vehicle [99].
          
          

          

        

        개발 중인 JD-1 엔진은 가스발생기 사이클 엔진이며, 추력 15 tf, 비추력 355 s의 성능으로 40% 까지 추력 조절이 가능하다. 2019년 6월 200초, 같은 해 12월 500초, 2020년 5월 재점화 시험 후 500초, 7월 추력조절 시험 등을 성공적으로 수행하였으며, 2020년 Hyperbola-1의 2차 발사와 2021년 재사용 시연을 위한 Hyperbola-2의 발사 및 2단형 발사체의 발사를 계획하고 있다(Fig. 35, [99]).

        
          
          

          Fig. 35 
				
          

          
            JD-1 engine development time line[99].
          
          

          

        

        iSpace는 JD-1 개발 경험을 바탕으로 추력조절이 가능한 가스발생기 사이클 엔진으로 지상추력 100 tf, 지상비추력 300 s의 성능을 가진 JD-2 엔진 개발을 계획하고 있다. JD-2 엔진에 성공하면 Hyperbola-3 발사체를 구성하고 수송 능력을 증가시킬 계획이며, 1단을 부스터로 추가 장착하여 확장할 계획도 있다(Fig. 36, [99]).

        
          
          

          Fig. 36 
				
          

          
            iSpace’s Hyperbola-3 launch vehicle and JD-2 engine[99].
          
          

          

        

      

      
        2.14 India Engine
        PSLV(Polar Satellite Launch Vehicle)와 GSLV(Geosynchronous Satellite Launch Vehicle)를 이용하여 자국 및 해외 위성 발사서비스를 수행하고 있는 인도 역시 메탄 엔진에 대한 연구를 진행하고 있으며, 기존 GSLV Mk II의 극저온 추진제 상단(CUS, Cryogenic Upper Stage) 추진기관에 사용되던 다단 수소 엔진(CE-7.5, 75 kN)을 메탄 엔진으로 대체하기 위한 기초연구와 3톤 메탄 전기펌프 사이클 엔진 기초연구를 ISRO 산하 기관인 LPSC에서 진행 중이다[3].

        
          
          

          Fig. 37 
				
          

          
            India’s launch vehicle line-up[3].
          
          

          

        

        인도가 개발 목표로 하는 엔진에 대한 상세 정보는 알려진 사항이 거의 없으나 상단 엔진으로 고려하고 있는 대상은 10 tf 정도의 추력을 가진 것으로 예상된다.

        메탄으로 추진제를 전환하는 것은 단기적으로 상단에 사용하는 수소 엔진을 대체하기 위한 목적도 있지만, 재사용, 성능, 친환경 및 경제성 등이 검토되는 내용을 참고하면(Fig. 38, [100]), 현재 활용 중인 PSLV와 GSLV 1단, 2단의 독성 추진제 조합(UDMH, Unsymmetrical Di-Methyl Hydrazin + N2O4)의 고추력 엔진을 대체하는 것도 장기 계획에서는 고려 대상인 것으로 판단할 수 있다.

        
          
          

          Fig. 38 
				
          

          
            India’s methane engine developing plan[100].
          
          

          

        

      

    

    

  
    
      3. 국내 메탄엔진 개발동향
      
        3.1 10 tf Methane Engine / Chase-10
        국내 메탄엔진 개발은 국방과학연구소 연구개발사업(연소연구장치의 개발)과 국가지정연구실 사업(액체로켓엔진 재생냉각 시스템 개발)으로 통해 1990년 중반부터 2000년대 중반까지 민간 기업 (주)로템 주관으로 수행되었다. 개발사업 수행은 러시아 MAI(Moscow Aviation Institute)와 KeRC(Keldysh Research Center)의 기술 협력을 통해서 추진되었으며, 추력 10 tf 가스발생기 사이클 메탄엔진에 대한 지상시험용 엔진을 구성하고 연소시험을 수행하였다(Fig. 39, [21-25]).

        
          
          

          Fig. 39 
				
          

          
            Rotem’s 10 tf methane engine component and test configuration[21-25].
          
          

          

        

        로템에서 수행한 국가지정연구실 사업 이후로 후속 연구과제 및 기술사업화가 이루어지지 않았고, 2004년 설립된 민간 기업 C&Space가 이전 연구한 결과와 제작 기술을 활용하여 Chase-10의 이름으로 10 tf 메탄엔진 개발을 지속하였다.

        C&Space는 Chase-10의 활용처를 우주 여행용 비행체로 설정하고 일본 HOPE 비행체를 바탕으로 하는 PROTEUS를 설계하였으며(Fig. 40, [101]), 엔진에 대한 지상 연소시험을 수행하였으며[26], 2009년 미국으로 이전하여 DARMA Technology Inc.[102]를 설립하고 관련 연구를 계속한 것으로 나타나지만, Chase-10 엔진에 대한 추가적인 시험결과 발표는 없었다.

        
          
          

          Fig. 40 
				
          

          
            Concept drawing of PROTEUS[101].
          
          

          

        

      

      
        3.2 국내 대학
        국내 대학(한국항공대학교, 충남대학교, 부경대학교, 충북대학교 등)에서도 메탄 엔진과 관련된 연소시험이 간헐적으로 수행되었다. 수행된 시험의 대부분 서울대학교 차세대 우주추진 연구센터와 연계되어 연구재단 지원을 받아 수행한 선도 연구센터 지원사업과 우주 기초 원천기술 개발사업의 지원을 받은 것이다.

        대학에서 수행되고 있는 실험들은 기체메탄과 액체산소를 활용하여 분사기 종류, 혼합비 및 작동 압력 등의 변화에 따른 기본적인 메탄의 연소 특성 파악을 목적이다(Fig. 41, [28-32, 35, 36]).

        
          
          

          Fig. 41 
				
          

          
            Methane combustor test at universities.
          
          

          

        

        차세대 우주추진 연구센터 사업이 종료됨에 따라 추가적인 연소시험이 활발하게 이루어지지는 않을 것으로 전망되지만, 충북대학교에서 최근 관련 시험설비를 완성하고 연구를 지속하고 있는 것으로 파악된다.

      

      
        3.3 국내 연구기관
        국내 우주개발전문기관인 한국항공우주연구원(Korea Aerospace Research Institute, KARI)의 미래발사체연구단(Future Launcher R&D Program Office)에서는 제3차 우주개발 진흥 기본계획(2018년)에 명시되어 있는 소형발사체 체계 사업(‘25∼’30)을 대비하여 2020년부터 ‘2단형 소형발사체 선행기술 개발(’20∼ ‘23)’을 연구원 주요사업으로 수행 중이다.

        해당 과제를 통해 소형발사체 시스템 설계와 엔진시스템 설계를 수행하고 있으며, 2단형 소형발사체 상단에 필요한 핵심 기술 연구를 수행 중이다. 소형발사체 시스템 구성에 대한 결정 과정을 객관적으로 수치화하기 위해 2020년 연구에서 다기준 의사결정 기법을 적용하고, 비용 산출에는 TRANSCOST를 적용하여 소형발사체 구성 및 상단 시스템에 비교를 수행하였으며[103-105], 엔진 사이클에 따른 개발 난이도 및 안정성 대한 비교도 수행하였다[106]. 발사체 시스템 구성에 대한 수치화 과정에서는 소형발사체의 임무, 궤적, 비용, 접근성 및 미래활용성 등을 고려하였고, 엔진 시스템 구성에서는 Fig. 42의 항목들이 고려되었다.

        
          
          

          Fig. 42 
				
          

          
            Comparison of engine cycles for a upper stage of small launch vehicles[106].
          
          

          

        

        연구에서는 한국형발사체개발사업(KSLV-II)을 통해 개발된 기술 확장을 포함하여 최근에 사용 제한이 해제된 고체모터를 활용하는 경우도 검토가 되었다. 액체 추진기관을 활용한 방식이나 고체를 이용한 3단형 발사체 구성에서도 상단 시스템에는 메탄을 이용한 액체 시스템 구성이 가장 적절하며, 엔진은 구성을 단순하게 하고 위험도를 낮춰서 신뢰도를 높이고 중량을 감소시킬 수 있는 팽창식 엔진이 적절하다는 결과가 도출되었다[103,105].

        메탄엔진 개발과 관련하여 팽창식 엔진시스템에 대한 설계가 진행 중으로 추력 30 kN, 비추력 360 s의 규격이 제시되었다. 또한 저비용 달성을 위한 방안으로 적층제조의 적극적인 활용을 검토하고 있으며, 시제품 제작을 통해 설계 및 제작성에 대한 검증을 수행하고 있다. 중량 저감을 위해 노즐 확장부는 Niobium 합금을 이용한 복사냉각 방식 적용을 검토하고 있다.

        엔진 구성품 개발을 위해 축소형 메탄엔진 연소기 시험을 위한 시험장치를 구축하고 있다(Fig. 43). 시험장치는 제작 완료되어 현재 연구원 내부에 설치되었고, 시제 제작 및 연소시험 이전에 시험장치의 기능 점검 및 작동 확인을 위한 시험들을 수행 중이다[107].

        
          
          

          Fig. 43 
				
          

          
            Hot firing test equipment for methane engine thrust chamber installed in KARI[107].
          
          

          

        

      

    

    

  
    
      4. 발사체 및 엔진개발 방향에 대한 시사점
      전 세계의 주요 발사체 개발 기관 및 다수의 민간 기업들이 발사체 제작 및 운용비용 절감, 심우주 수송 임무확장, 비독성 추진제 사용, 발사체 재사용 등의 다양한 이유로 차세대 발사체연료로 메탄을 채택하고 있다. 이러한 추세는 오랜 기간 케로신 또는 수소를 이용하여 이미 높은 수준의 추진기관 및 발사체에 대한 신뢰도를 확보하고 공정이 확립된 기술 선도 기관에서도 피할 수 없는 흐름이 되고 있다.

      또한 성능 고도화 및 수요 다양화가 진행 중인 소형위성의 수요 급증에 대비해야 하는 발사서비스 시장 상황과 국내 안보 목적의 위성발사 수요 등을 고려할 때 소형발사체에 대한 개발요구도 급격히 높아지고 있다.

      대형발사체를 통한 다중 위성 투입도 가능성이 있을 수 있으나 개별 위성의 발사 시기와 궤도 투입 정밀도 등을 고려하면 전용 또는 소수의 다중 위성을 투입할 수 있는 소형발사체의 경쟁력이 더 높게 평가되며, 이러한 시장을 선점하기 위한 많은 민간 기업의 출현이 나타나고 있다.

      국내 발사체 개발을 주도하고 있는 한국항공우주연구원의 발사체 관련 인력들은 2021년 10월 발사를 목표로 하는 케로신 기반의 한국형발사체개발에 대부분의 역량을 집중하고 있으며, 관련 시험설비 등도 거기에 맞춰 구성되어 있다. 또한, 후속 사업에서도 동일한 방식의 추진기관을 사용하는 것으로 계획하고 있기 때문에 케로신 기반의 인프라는 계속 유지되어야 한다.

      따라서, 현시점에서는 새로운 추진제로 구동되는 중대형 발사체 및 엔진 개발사업을 추진하는 것은 시기상조다. 그보다는 다가오는 우주수송 수요에 기반하여 국내 정부기관 및 민간의 소형위성 수요에 대응하고 국내 우주 산업의 활성화를 위해 우주부품의 궤도상 검증(In Orbit Demonstration, IOD)을 수행하며, 나아가서는 해외 발사서비스 시장에서 경쟁력을 가질 수 있는 소형발사체 구성이 필요하다.

      이러한 요구조건에 부합하는 상단시스템 구성을 위해서 케로신보다 높은 엔진 성능을 발휘하고 수소보다는 개발 및 운용비용이 낮은 메탄을 연료로 선택하는 것이 적절하다. 국내 학계에서도 로켓 및 엔진, 연료 등에 동향 및 기술현황 분석 논문을 통해서 메탄이 차세대 발사체에 적합한 연료라는 것을 제시하고 있다[108-110].

      그러므로 기존 개발된 케로신 엔진 및 추진기관 기술을 확장하여 1단으로 활용하고 2단에 필요한 저비용 및 고성능의 메탄 추진기관을 개발하여 위성 수요에 대응하는 소형발사체를 개발하는 것을 단기 목표로 설정할 필요가 있다. 이러한 단기 목표에 부합하는 발사체 기술개발 과정을 통해 메탄엔진에 대한 기술 성숙도를 높여서 중장기적으로 중대형 발사체에 적용 가능한 기술로 확장하고, 재사용 발사체에도 적용 가능한 기술로 고도화 시키는 것이 타당하다.

      즉, 소형발사체에 필요한 상단 메탄엔진 개발을 통해 메탄을 연료로 사용하는 엔진개발을 착수하고, 한국형발사체 성능 고도화 사업을 통해 가스발생기 케로신 엔진 개발이 마무리하면 후속으로 대형 메탄엔진 개발을 착수할 수 있는 노하우와 타당성, 설비 여건도 마련될 것으로 예상된다.

      국제적 발사체 및 엔진개발 흐름, 케로신 엔진에 집중되어 있는 연구인력과 시험설비 인프라 등의 국내 여건, 소형발사체 상단에 요구되는 높은 성능의 추진기관 등을 고려하면, 스페이스파이오니어사업 예비 타당성 심의 과정에서 제시되어 메탄 연료와 관련된 3개 항목을 제외시켰던 소형발사체 상단의 메탄 연료 사용에 대한 논란은 충분히 해소될 수 있는 사안으로 여겨진다.

      또한, ‘29년 첫 발사가 예정된 소형발사체 체계사업의 성공적인 목표 달성과 우주수송 시장에서의 경쟁력을 빠르게 확보하기 위해서도’25년 이전에 상단 메탄 엔진에 대한 선행개발 및 시험설비 확보가 절실하다.

    

    

  
    
      5. 결 론
      세계 발사체 개발 흐름을 조사하여 최근 발사서비스 시장에서 중요하게 고려되고 있는 발사 경제성, 즉시성, 재사용성, 비독성 친환경 추진제 등의 조건이 고려되어 다수의 발사체 주요기관(국가)과 민간 업체들이 메탄을 연료로 사용하는 발사체를 개발하고 있는 것을 확인하였다.

      국내에서 2000년대에 진행되었던 메탄 엔진 개발이 일본의 경우와는 달리 이어지지 못하여 기술 선점의 기회를 놓쳤고, 2021년에 시작되는 스페이스파이오니어사업에서 메탄 엔진 관련 부분이 누락됨으로써 다시 한번 더 개발이 지연되는 상황이 발생되었다.

      국제적인 발사체 개발 흐름에서 최소한 현재의 기술격차 수준을 유지하고 수요가 급증하고 있는 소형발사체 개발을 성공적으로 수행하기 위해서 메탄 엔진 개발이 공론화되고, 계획이 만들어져서 사업으로 착수될 필요가 있다.
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