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            Abstract
          
        

        
          차세대 추진기관에 대한 요구조건과 좋은 추진제의 조건을 정리하였다. 국내외에서 주로 관심을 받고 있는 연료인 케로신, 수소, 메탄의 특성과 효용성을 상호비교하였다. 비교 결과 메탄이 신뢰성, 비용, 재사용성, 유지보수, 친환경, 안전성, 수명, 기술적 난이도, 엔진 사이클 선택, 공통격벽, 무분해조립 납품 등에서 다른 연료보다 더 유리한 것으로 평가되었다. 그리고 성능 면에서도 케로신보다 비추력이 높아서 발사체의 효율을 증가시킬 수 있다. 메탄은 친환경, 낮은 연소온도, 긴수명, 유지보수의 편의성을 가지고 있어서 재사용과 다목적 엔진 개발에 장점이 있다.

        

        
          
            초록
          
        

        
          The requirements for the next-generation propulsion system and for a good propellant have been summarized. The characteristics and effectiveness of kerosene, hydrogen, and methane, which are the fuels that are mainly attracting attention in Korea and abroad, were compared with each other. As a result of the comparison, methane was evaluated to be more advantageous than other fuels in reliability, cost, reusability, maintenance, eco-friendliness, safety, lifespan, technical difficulties, engine cycle selection, application of common bulkhead, and non-disassembly/reassembly delivery. And in terms of performance, the specific impulse of methane is higher than that of kerosene, so the efficiency of the launch vehicle can be increased. Methane’s properties incluidng eco-friendliness, low-temperature combustion, long life, and maintenability make it beneficial for reuse and for the development of multi-purpose engines.
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      1. 서 론
      시대에 따라 액체로켓엔진의 개발 기준도 변해왔다. 초기 우주기술 태동기에서는 엔진의 작동 자체가 목표였다가 동서냉전에 이르러서는 빠른 개발과 긴 작동시간이 강조되었다. 이후 성능 최대화에 매진하던 시기가 있었고, 최근에는 치열해지는 우주산업의 경쟁과 우주 개발 붐에 따라 비용감소와 친환경이 주요한 이슈로 대두되고 있다.

      이러한 상황에 따라 로켓 연료의 선호도 또한 바뀌고 있다.

      본 논문은 어떤 연료가 차세대 엔진용으로 보다 적합한지에 대한 연구로서, 주요 연료 3종(케로신, 수소, 메탄)을 다양한 관점에서 비교하였다.

      추진제의 선정은 발사체용 추진기관 설계의 근간이 되는 중요한 요소로서, 세계적인 우주산업의 발전 경향과 장시간의 발사체 개발기간을 고려할 때 시대의 요구에 부합해야 한다.

    

    

  
    
      2. 차세대 추진기관의 요구조건 
      
        2.1 차세대 엔진 선정 시 고려사항 
        추진기관(엔진과 추진제 공급시스템) 개발에 있어서 전통적인 요구조건은 신뢰성, 성능, 경제성이었고, 이러한 요구조건은 차세대 추진기관에 있어서도 필수적이다. 그런데 해당 요구조건들을 만족시키는 방법이 진보되고 있으며, 그 방법들(재사용, 재점화, 진단, 다용도 활용 등)이 차세대 추진기관의 주요 요구조건으로 등장하였다.

        
          2.1.1 신뢰성 
          신뢰성은 추진기관의 핵심 가치이다. 추진기관이 신뢰성이 없으면 성능, 경제성, 재사용 등도 논할 수 없다. 따라서 추진기관의 신뢰성은 대체불가능한 중요성을 갖는다.

        

        
          2.1.2 성능
          추진기관이 좋은 성능을 가지면 발사체의 효율을 높여서 더 많은 유효하중(payload)을 우주에 실어나를 수 있으므로 경제성도 높일 수 있다. 그러나 성능과 추진기관의 신뢰성, 무게 및 제작 비용은 일반적으로 반비례하므로 trade off 분석이 필요하다.

        

        
          2.1.3 경제성 
          뉴스페이스 시대의 도래로 가격경쟁력이 중요성을 더해가고 있다. 여기서 가격경쟁력을 따질 때 엔진의 제작비를 넘어서 발사체 산업 전체를 고려해야 한다. 일례로 유럽이 개발하고 있는 Prometheus 엔진의 재사용 횟수는 5회인데, 발사빈도, 제작 인력 및 시설 유지비 등 총비용을 고려했을 때 5∼6회 재사용이 가장 경제적인 것으로 분석되었기 때문이다.

        

        
          2.1.4 재사용 기능
          발사회수가 증가할수록 발사체의 재사용에 따른 비용 감소효과가 크다. 반면 발사빈도가 적으면 재사용 발사체는 복잡한 시스템, 추진제 효율 감소 등으로 인하여 일회성 발사체보다 경제성이 떨어질 수 있다. 그럼에도 불구하고 재사용 발사체는 파급효과가 크고, 경쟁력있는 차세대 발사체의 형태로 자리 매김하고 있다.

        

        
          2.1.5 엔진 제어기능 
          엔진의 추력제어는 엔진 시동 시 엔진의 정상작동 점검, 발사체의 최대 공력구간에서 발사체가 받는 구조적 하중 경감, 엔진 정지구간에서 추진제를 최대한 사용과 가속도 감소, 추진제 혼합비 제어를 이용한 추진제 동시소진 등의 기능으로 우주 궤도로 이송 가능한 유효하중을 7∼12%까지 증가시킬 수 있다[1,2].

          그리고 엔진의 제어는 재사용 로켓, 유인 발사체 및 달착륙선에 필수적인 기능이다.

        

        
          2.1.6 진단 기능 
          엔진의 진단시스템은 지상시험에서 사고를 방지하고, 사고 발생 시 피해를 줄여주며, 사고의 원인을 파악하는데 활용된다. 비행용 진단시스템은 사고의 발달 단계에서 위험을 회피하여 임무 완수에 기여하며, 재사용 엔진의 경우 수리가 필요한 구성품에 대한 정보를 제공하여 엔진의 안전한 운용과 저비용 유지보수에 활용된다.

        

        
          2.1.7 추력증가로 고장엔진 대체 기능 
          엔진의 진단 및 추력제어 기능을 이용하여 1단의 클러스터링된 엔진들 중에 고장난 엔진을 정지시키고, 나머지 엔진들의 추력을 증가시켜 이륙 시 발사대를 보호하고, 1단을 재사용 가능하게 하며, 위성 발사임무를 성공적으로 완수하는 개념을 “Engine out” redundancy라고 부르며, 차세대 발사체의 신뢰도를 높이는 핵심적인 기술로 평가되고 있다[3].

        

        
          2.1.8 유지보수 용이 
          추진기관의 신뢰성 향상과 비용 저감을 위하여 유지보수가 간편하고 저렴하여야 한다.

          우주왕복선의 SSME 엔진의 경우 엔진의 유지보수 비용이 우주시스템 전체비용에 큰 부분을 차지하였다[4]. 재사용 발사체의 경우 유지보수의 신속성, 적절성과 비용이 경쟁력의 기반이 된다.

        

        
          2.1.9 다용도 활용성 
          엔진의 개발에는 긴 시간과 많은 비용이 소요되므로 각국의 엔진개발자들은 다목적으로 활용할 수 있는 엔진 개발에 노력하고 있으며, 다목적 활용은 엔진의 추진제, 사이클 및 추력 선정에 있어서 주요 고려 요소가 되었다.

        

        
          2.1.10 재점화 기능 
          신뢰도를 높이기 위하여 엔진은 최종 성능확인 시험 후에 분해조립 없이 발사체에 장착하여 비행에 사용되는 것이 바람직하다. 이러한 요구를 만족시키기 위해서 일회용 엔진에서도 재점화 기능이 필요할 수 있다. 뿐만 아니라 상단용 엔진의 경우 시동실패 시 재시동의 가능성은 신뢰도를 높여주고, 무추력 비행(passive flight)이 요구되는 상단용 엔진 또는 궤도 이송선(space tug or kick stage)용 엔진에서는 재점화가 주요한 요구조건 중에 하나다.

        

        
          2.1.11 친환경 
          발사 횟수가 증가함에 따라 친환경은 차세대 엔진의 필수 요구조건이 되었다. 독성 추진제의 경우 개발시험 및 운용에서 사고가 발생하면 재난이 될 수 있고, 성공적인 시험과 운용에 있어서도 독성 추진제는 후처리 등 비용증가의 원인이 된다.

        

      

      
        2.2 좋은 연료의 조건 
        어떤 추진제(산화제와 연료)를 사용하느냐에 따라 발사체의 신뢰성, 성능, 비용 뿐 아니라 발사체 제작에 들어가는 기술과 운용 조건 등도 크게 영향을 받는다.

        더욱이 발사체의 개발은 장기간과 고비용이 소요되고, 시험설비와 발사장 등의 기반시설도 추진제와 밀접한 관계가 있으므로 추진제의 선정은 미래까지 고려하여 신중하게 이루어져야 한다.

        문헌[5,6]에서는 좋은 추진제의 조건으로 다음의 항목을 제시하고 있다.

        
          	⋅높은 발열량과 비추력


          	⋅연소생성물의 분자량이 작음


          	⋅연소 후 가스생성률 최대


          	⋅오래 보관가능하고 운송이 용이


          	⋅재료에 대한 낮은 화학적 반응


          	⋅친환경


          	⋅빠른 화염전파 속도


          	⋅높은 끓는점


          	⋅연소 전에 열로 의한 성분변화(특성 저하)가 없음


          	⋅낮은 점도와 표면장력


          	⋅짧은 점화지연


          	⋅좋은 냉각특성


          	⋅무독성


          	⋅화재 및 폭발에 대한 안전성 


        

        다음 장에서는 국내외에서 주로 언급되고 있는 연료인 케로신, 수소, 메탄을 비교분석하여 각 연료의 장단점을 검토하였다.

      

    

    

  
    
      3. 로켓 연료의 비교 
      
        3.1 비교 대상 연료 
        
          3.1.1 케로신 
          케로신은 원유를 정제하여 얻는 탄화수소(CnH1.953n)계열의 인화성 혼합물로, 저장과 취급이 용이하고 밀도가 높으며 비교적 저렴한 장점이 있는 반면, 코킹과 수트의 발생과 터보펌프에서 케로신의 동결 및 엔진 시험 후 안전을 위하여 연료 라인에서 케로신을 세척해야하는 등의 어려움이 있다[7].

        

        
          3.1.2 수소 
          가장 가벼운 연료로 분자량(2.02)과 밀도가 작고, 끓는 점(20 K) 또한 극히 낮아서 취급이 어렵고 액체 상태로 유지하기 위해서는 특수한 단열기술이 요구된다. 반면 수소(H2)는 산소와 결합할 때 반응열이 높고, 연소생성물의 분자량이 낮기 때문에 가장 많은 에너지를 방출한다.

        

        
          3.1.3 메탄 
          메탄함량이 90∼98%인 저가의 액화천연가스(LNG)가 메탄으로 통칭되고 있으며, 단순히 천연가스를 액화하여 로켓의 연료로 사용할 수 있다. 메탄은 밀도와 효율면에서 케로신과 수소 사이에 놓여 있고, 친환경적이며, 낮은 연소온도는 엔진의 수명을 높여주며, 재사용에도 유리하다. 메탄은 차세대 로켓의 가장 유망한 연료 중에 하나다[8].

          로켓에 사용되는 케로신, 수소와 메탄의 이론적 특성은 Table 1과 같다.

          
            Table 1. 
				
            

            
              Ideal characteristics of liquid rocket fuel at OFopt and Pcc=15 MPa[9].
            
            

          

          
            
              
                	Oxidizer 
                	Oxygen 
              

            
            
              	Formula
              	O2
            

            
              	Ti, K
              	90.2
            

            
              	ρ, kg/m3
              	1134
            

            
              	Fuel
              	Kerosine
              	Methane
              	Hydrogen
            

            
              	Formula
              	C7.22H13.4
              	CH4
              	H2
            

            
              	Ti, K
              	293.0
              	111.7
              	20.35
            

            
              	ρ, kg/m3
              	830.0
              	424.0
              	70.76
            

            
              	Expansion area ratio = 25
            

            
              	
                OFopt
              
              	2.70
              	3.39
              	4.56
            

            
              	
                α
              
              	0.8001
              	0.8498
              	0.5745
            

            
              	ρ, kg/m3
              	1031.9
              	820.9
              	306.3
            

            
              	Rcc, J(kg K)
              	341.3
              	380.0
              	750.3
            

            
              	Tcc, K
              	3826
              	3655
              	3193
            

            
              	Te, K
              	2142
              	1969
              	1124
            

            
              	Pe, MPa
              	0.0693
              	0.0678
              	0.0498
            

            
              	
                γ
              
              	1.142
              	1.146
              	1.227
            

            
              	Isosl, sec
              	318.8
              	328.4
              	405.1
            

            
              	Ispvac, sec
              	349.7
              	360.4
              	446.4
            

            
              	Expansion area ratio = 100
            

            
              	
                OFopt
              
              	2.89
              	3.62
              	5.25
            

            
              	
                α
              
              	0.8564
              	0.9074
              	0.6615
            

            
              	ρ, kg/m3
              	1036.4
              	832.3
              	333.1
            

            
              	Rcc, J(kg K)
              	333.1
              	369.7
              	674.6
            

            
              	Tcc, K
              	3840
              	3673
              	3408
            

            
              	Te, K
              	1846
              	1676
              	906.6
            

            
              	Pe, MPa
              	0.0131
              	0.0127
              	0.0085
            

            
              	
                γ
              
              	1.137
              	1.142
              	1.220
            

            
              	Ispvac, sec
              	375.1
              	385.9
              	469.5
            

          

          

        

      

      
        3.2 연료간 상호비교 
        케로신, 수소 및 메탄이 액체산소(LOX)와 함께 사용될 때 성능과 특징을 상호 비교하였다.

        
          3.2.1 케로신과 메탄 비교 
          ⦁성능

          메탄의 비추력은 케로신에 대비 20초 정도 더 높고, 이로써 동일한 로켓의 이륙중량을 가질 때 메탄을 사용하면 케로신 대비 약 5∼10% 정도 무거운 유효하중을 궤도에 올릴 수 있어서 로켓의 효율을 증가시킨다[10,11].

          일예로 Energia 로켓의 기존 케로신 탱크에 메탄을 넣어 발사할 경우 유효하중은 8% 감소하지만, 동일 이륙중량으로 계산하면 유효하중이 5%가 증가한다[12].

          ⦁연소온도 및 막냉각

          케로신은 동일 조건에서 연소가스의 온도가 메탄보다 200 K 정도가 높고, 코킹 등의 문제로 인하여 연소효율을 떨어뜨리는 막냉각이 필요하다. 반면 메탄은 넓은 혼합비 영역에서 케로신 대비 높은 냉각특성을 가지므로 막냉각이 필요없다.

          ⦁수트

          메탄은 연소생성물에 수트가 거의 없고 극저온 연료이기 때문에 케로신으로는 불가능한 연료과잉 다단연소 사이클과 팽창식 사이클에 사용가능하다.

          케로신은 가스발생기 사이클 엔진에서는 연료과잉 가스발생기에서 다량의 수트가 발생하여 엔진의 작동점이 바뀌는 단점이 있고, 다단 연소 사이클에서는 수트문제를 해결하기 위하여 산화제 과잉 프리버너를 이용해야 한다. 이 경우 화재에 취약해서 고가의 재료와 높은 기술 수준이 요구되고 엔진의 신뢰성도 떨어진다.

          ⦁안전성

          케로신은 산소와 함께 옥시리퀴트(oxyliquit)라는 폭발성 물질을 만들 수 있는 반면 메탄은 상대적으로 안정적이다.

          ⦁유지보수

          케로신은 시험과 운용 후에 고가의 세척공정이 필요한데 반하여 메탄은 자연 기화되어 안전성 증대와 함께 유지보수 비용을 낮출 수 있다.

          ⦁가격

          메탄(LNG)는 케로신에 비하여 가격도 저렴하다. 국내에서 메탄은 탈황 고밀도의 케로신보다 1.2∼1.5배정도 가격이 낮고, 러시아에서도 로켓연료로서 메탄은 케로신 대비 2∼5배 이상 싸다.

          ⦁온도

          케로신은 상온연료로 보관이 용이하나 터보펌프에서 결빙문제를 일으킬 수 있다. 액체메탄은 극저온이어서 취급이 상대적으로 어렵지만, 대기 상태에서 기화가 되어 엔진과 추진기관의 유지보수가 편리하고 액체산소와 온도가 비슷하여 공통격벽 적용 등에서 유리하다.

          ⦁밀도

          케로신 대비 메탄의 단점은 밀도가 낮다는 점이다. 케로신과 메탄의 밀도 비는 1 : 0.5 수준이고, LOX와의 혼합비를 고려한 경우 LOX-케로신(OFopt = 2.7)과 LOX-메탄(OFopt = 3.5)의 추진제 밀도비는 1 : 0.8 수준이다.

          Table 2는 케로신과 메탄의 특성을 보여준다.

          
            Table 2. 
				
            

            
              Comparison of the properties of kerosene and methane[5].
            
            

          

          
            
              
                	Item (with LOX)
                	Kerosene
                	Methane 
              

            
            
              	Density
              	1044
(OF=2.7)
              	830 (OF=3.5)
            

            
              	Vaporization temp. (K)
              	373
              	110
            

            
              	Composition stability
              	Depends on the oilfield
              	Technically pure
            

            
              	Specific impulse (s)
              	338.6*
              	360.4*
            

            
              	Cooling capacity**
              	60
              	375
            

            
              	Thermal stability
(decomposition temp.)
              	≈ 550
              	≈ 1000
            

            
              	CO2 in combustion gas (%)
              	10.4
              	5.2
            

            
              	Soot generation ***
              	O
              	X
            

            
              	Choice of engine cycle
              	LOx rich cycle****
              	Any cycle is possible
            

            
              	Cost of fuel (relative)
              	1
              	0.70∼0.75
            

            
              	Reserves
              	Limited
              	Unlimited
            

          

          
            
              * Methane: when Pc=10 MPa, Pa=0.022 MPa, α=0.85, ϕ=0.965  Kerosene: when Pc=10 MPa, Pa=0.022 MPa, α=0.8, ϕ=0.94
            

            
              ** λ0.6Cp0.4/μ0.4 when T=300 K
            

            
              *** when excess oxidant ratio α<1
            

            
              **** when staged-combustion cycle
            

          

          

          케로신 엔진의 최강자인 러시아에서 차세대 추진제 선정에 대한 논란이 제기되었다. 이에 따라 켈디쉬 연구소(Keldysh Research Center)에서는 전문가 그룹을 대상으로 다기준 의사결정방법(Multiple-criteria Decision Analysis) 중 계층분석법(Analytic Hierarchy Process)을 이용하여 차세대 재사용 로켓용으로 적합한 연료에 대한 비교분석을 수행하였다(Table 3과 4 참고).

          
            Table 3. 
				
            

            
              Decomposition of the priorities of alternatives by factors[5]. 
            
            

          

          
            
              
                	Item 
                	Methane
                	Kerosene
              

            
            
              	Density
              	0.019
              	0.037
            

            
              	Boiling point
              	0.065
              	0.032
            

            
              	Composition stability
              	0.046
              	0.018
            

            
              	Energy characteristic
              	0.040
              	0.030
            

            
              	Cooling properties
              	0.072
              	0.023
            

            
              	Thermal stability
              	0.078
              	0.022
            

            
              	Soot generation
              	0.115
              	0.027
            

            
              	CO in combustion gas
              	0.013
              	0.008
            

            
              	Choice of engine cycle
              	0.139
              	0.032
            

            
              	Operating experience
              	0.017
              	0.044
            

            
              	Cost of fuel
              	0.026
              	0.013
            

            
              	Presence of test stands
              	0.022
              	0.013
            

            
              	Production, transportation, storage
              	0.018
              	0.018
            

            
              	Reserves
              	0.007
              	0.007
            

            
              	TOTAL
              	0.677
              	0.323
            

          

          

          
            Table 4. 
				
            

            
              Characteristics of the compared fuels[5].
            
            

          

          
            
              
                	Item 
                	Methane
                	Kerosene
              

            
            
              	Reliability
              	0.219
              	0.093
            

            
              	Maintainability
              	0.147
              	0.057
            

            
              	Lifespan
              	0.051
              	0.024
            

            
              	Production cost
              	0.090
              	0.062
            

            
              	Operation cost
              	0.108
              	0.044
            

            
              	Eco-friendly
              	0.021
              	0.009
            

            
              	Ballistic efficiency
              	0.041
              	0.034
            

            
              	TOTAL
              	0.677
              	0.323
            

          

          

          러시아의 로켓 및 엔진 전문가그룹의 분석결과 모든 항목에서 메탄이 케로신에 비하여 우위를 보였다.

        

        
          3.2.2 케로신과 수소 비교 
          ⦁성능

          발사체의 1단만 고려할 때 추진제의 효용성(비추력과 밀도가 최종속도에 미치는 영향)을 비교하면 밀도가 높은 케로신이 수소보다 더 적절하다[13].

          반면 상단의 경우에는 비추력이 크고 무게가 작게 나가는 수소가 이점을 가진다.

          ⦁밀도

          케로신은 3가지 연료 중에서 밀도가 가장 높고 수소는 밀도가 가장 작다. 작은 밀도는 부피가 큰 연료탱크가 필요함을 의미한다.

          ⦁취급용이

          케로신은 취급이 용이한데 반하여 수소는 극저온 특성으로 인하여 수축팽창 및 열전달효과 등을 고려해야 하므로 시스템이 복잡해진다.

          ⦁비용

          수소는 정제, 보관 및 이동에 고비용이 들어가서 러시아에서는 케로신 대비 동일 중량당 약 50배 비싸다[14].

          ⦁단열

          케로신과 액체수소 모두 액체산소와 큰 온도차이가 있기 때문에 액체산소와 공통격벽을 만들려면 충분한 단열이 고려되어야 한다.

          ⦁엔진 무게

          일반적으로 엔진의 무게는 추력, 사이클, 연소압, 엔진의 목적과 구조 등에 영향을 받는다. 따라서 단순 비교는 어려우나 일반적으로 수소 엔진은 케로신 엔진보다 크고 무게도 많이 나간다. 특히 작은 밀도로 인하여 수소 펌프와 배관 및 밸브류의 무게도 케로신 엔진에 비하여 무겁다. 유사한 추력을 갖는 185톤급 RD-185(케로신엔진)과 11D122(수소엔진)의 연소기와 터보펌프를 제외한 엔진 구성품(밸브, 프레임, 조립부품 등)의 무게는 835 kg대 1530 kg이다[12].

          에네르기아 발사체에는 케로신 엔진인 RD-170(RD-191엔진 전신으로, RD-191과 동일한 연소기를 사용)와 수소 엔진인 RD-0120이 같이 장착되어 있는데, 두 엔진(RD-191, RD-0120)의 성능과 형상은 Table 5와 같다. RD-0120엔진의 무게, 크기 및 노즐 확대비가 더 큼에도 불구하고 추력은 RD-191보다 작다.

          
            Table 5. 
				
            

            
              Comparison between RD-191 and RD-0120.
            
            

          

          
            
              
                	
                	Unit
                	Kerosene engine 
                	Hydrogen engine 
              

            
            
              	Model
              	-
              	RD-191
              	RD-0120
            

            
              	Feature
              	-
              	
                
              
              	
                
              
            

            
              	Cycle
              	-
              	SC
              	SC
            

            
              	Length
              	m
              	4.0
              	4.55
            

            
              	Diameter
              	m
              	1.45
              	2.43
            

            
              	Dry weight
              	kg
              	2,290
              	3,449
            

            
              	Nozzle ratio
              	
              	37.0
              	85.7
            

            
              	Chamber pressure
              	MPa
              	25.8
              	21.8
            

            
              	Isp(vac.)
              	sec
              	337
              	454
            

            
              	Thrust (vac.)
              	MN
              	2.09
              	1.96
            

            
              	Thrust (sl)
              	MN
              	1.92
              	1.52
            

            
              	Application
              	-
              	Angara
              	Energia
            

          

          

          ⦁발사체 및 추진제 탱크 크기 비교

          위성 이송능력(4750 kg vs. 4540 kg)이 유사한 Atlas V 401 발사체와 Delta IV Medium 발사체의 형상과 발사능력을 Table 6에 제시하였다. 크기에서 Delta IV M이 더 크지만, 발사체의 무게는 Atlas V가 25% 정도 더 나간다. 이것은 Delta IV 로켓의 1단에 사용된 수소가 Atlas V 발사체의 1단에서 사용하는 케로신보다 밀도가 더 적기 때문이다.

          
            Table 6. 
				
            

            
              Comparison between Atlas V and Delta IV[15-17].
            
            

          

          
            
              
                	
                	Atlas V 400
                	Delta IV M
              

            
            
              	Figure
              	
                
              
              	
                
              
            

            
              	Height (m)
              	58.2
              	63
            

            
              	Diameter
              	3.81
              	5.0
            

            
              	Fuel
              	1st stage
              	Kerosene
              	LH2
            

            
              	2nd stage
              	LH2
              	LH2
            

            
              	Payload to GTO (kg)
              	4750
              	4540
            

            
              	Liftoff mass (ton)
              	334
              	251
            

          

          

          상단의 경우 동일한 추력을 갖는 LOX-케로신 엔진과 LOX-수소 엔진의 전체 추진제 탱크의 부피를 비교하면, 수소엔진의 추진제 탱크 부피가 케로신엔진의 것에 비해 3.3배가 더 크다[18].

        

        
          3.2.3 수소와 메탄 비교 
          수소와 메탄의 특성 비교는 Table 7과 같다. 가스상수와 발열량 면에서 수소의 높은 에너지 특성을 볼 수 있다.

          
            Table 7. 
				
            

            
              Comparison of the properties of methane and hydrogen[8].
            
            

          

          
            
              
                	Item
                	Unit 
                	
                  CH
                  4
                
                	
                  H
                  2
                
              

            
            
              	Molecular weight
              	-
              	16.04
              	2.016
            

            
              	Density
              	kg/m3
              	420
              	71
            

            
              	Melting point
              	
                K
              
              	90.5
              	13.8
            

            
              	Boiling point
              	
                K
              
              	111.5
              	20.4
            

            
              	Heat of vaporization
              	kJ/kg
              	510
              	446
            

            
              	Viscosity
              	10-6Pas
              	85.4
              	9.8
            

            
              	Specific heat
              	J/(kg K)
              	3620
              	13155
            

            
              	Critical pressure
              	
                MPa
              
              	4.64
              	1.29
            

            
              	Critical temperature
              	
                K
              
              	191
              	33
            

            
              	Critical density
              	kg/m3
              	129
              	26
            

            
              	Gas constant
              	kJ/kg K
              	518.3
              	4124
            

            
              	Thermal conductivity
              	W/(m K)
              	0.165
              	0.102
            

            
              	Calorific value
              	KJ/kg
              	55.5
              	141.8
            

            
              	Freezing point
              	
                K
              
              	91
              	13.95
            

          

          

          ⦁성능

          수소는 연료 중에서 최고의 성능을 가진다. 메탄에 비하여 비추력이 약 20% 높고, 가스상수가 크기 때문에 자가증기가압을 수행 시 효율이 높고, 팽창식 사이클 엔진에서 연료로 사용할 경우에도 메탄에 비하여 더 높은 연소압과 추력의 구현이 가능하다.

          ⦁금속 취화

          수소는 분자량이 작아서 누설 가능성이 더 크고 금속재료의 표면(크리스탈 구조)으로 침투하여 금속을 취화(embrittlement)하는 경향이 있다[4,19]. 메탄은 금속과 반응을 하지 않아서 장시간 및 재사용 운용에 유리하다.

          ⦁안전성

          외부 공기로 누출된 수소 가스는 자연 발화 할 수 있다. 특히 수소는 연소 시 거의 눈에 띄지 않기 때문에 작업자가 예기치 못한 화상을 입을 수 있다[20].

          Table 8은 수소와 메탄의 발화 및 폭발 특성이다. 수소는 적은 에너지로 점화되며, 발화와 폭발 범위도 넓어서 메탄 대비 위험성이 더 크다.

          
            Table 8. 
				
            

            
              Comparison of the safety of CH4 and H2[11].
            
            

          

          
            
              
                	Condition
                	Fuel
                	Lower lime 
(V, %) 
                	Upper limit 
(V, %)
              

              
                	Ignition
                	Explosion
                	Ignition
                	Explosion
              

            
            
              	In oxygen
              	
                H
                2
              
              	4.6
              	15
              	90
              	94
            

            
              	
                CH
                4
              
              	5.6
              	15
              	60
              	61
            

            
              	In the air
              	
                H
                2
              
              	4.1
              	18.3
              	59
              	74.2
            

            
              	
                CH
                4
              
              	5
              	6.3
              	13
              	15
            

          

          

          ⦁온도

          수소탱크와 산소탱크에 공통격벽을 이용할 때 적절한 단열을 하지 않을 경우 액체수소는 끓고 액체산소는 어는 현상이 발생한다. 이에 반하여 메탄의 끓는점은 액체산소의 끓는점과 비슷하므로 공통격벽의 사용에 유리하고 이 경우 로켓의 길이가 짧아지며 발사체가 그만큼 가벼워진다.

          공통격벽을 사용하지 않는 경우에 있어서도 메탄은 추진제 혼합비를 고려한 부피가 산소와 근접하여 동일한 탱크를 액체산소와 액체메탄용으로 사용할 수 있다.

          유럽에서는 비용절감을 위하여 차세대 발사체인 Ariane Next요으로 산소와 메탄에 동일한 탱크를 사용할 예정이다(Fig. 1 참고).

          
            
            

            Fig. 1 
				
            

            
              Standardized tank for LOX and methane[21].
            
            

            

          

        

      

      
        3.3 연료가 발사체 성능에 미치는 영향 
        발사체의 성능이라 함은 주로 발사체의 비행종단의 속도 증분을 일컫는다.

        발사체의 임무, 구조, 요구/구속 조건에 따라 연료가 발사체 성능에 미치는 영향이 모호하고 다를 수 있다. 그럼에도 불구하고 연료가 발사체에 미치는 영향을 이해하기 위하여 동일한 추력임펄스일 때, 발사체 부피가 동일할 때, 발사체의 이륙 중량이 동일할 때를 기준으로 정량적인 비교를 하였다.

        
          3.3.1 단위부피당 비추력 비교 
          단위부피당 비추력(volumetric specific impulse, Ispvol)이 크면 추진제 탱크를 적게 할 수 있다. 다음의 표는 케로신, 메탄, 수소의 단위부피당 비추력 값이다.

          
            Table 9. 
				
            

            
              Volumetric specific impulse. 
            
            

          

          
            
              
                	With LOX
                	FUEL 
              

              
                	Kerosene
                	Methane
                	Hydrogen
              

            
            
              	Isp
              	349.7
              	360.4
              	446.4
            

            
              	OFopt
              	2.70
              	3.39
              	4.56
            

            
              	Average density
              	1031.9
              	820.9
              	306.3
            

            
              	Specific gravity
              	1.032
              	0.821
              	0.306
            

            
              	Volumetric Isp
              	361
              	296
              	137
            

          

          

          발사체의 부피와 최종무게(Mf)가 고정되어 있다고 할 때 단위부피당 비추력(Ispvol)이 크면 발사체의 속도 증분을 증가시킨다. 따라서 다단 로켓의 1단에는 높은 Ispvol을 가진 케로신이 바람직하다. 수소엔진이 1단에 장착된 발사체의 경우 Ispvol이 작아서 고체부스터를 1단에 추가로 장착하는 사례(Delta 2, Delta 3, Delta 4, Ariane 3, Ariane 4, Ariane 5, H-1, H-2, Space Shuttle 등)가 많다.

        

        
          3.3.2 동일 임펄스 일 때 연료의 영향 비교 
          엔진이 동일한 임펄스(추력×비행시간)를 낼 때 추진제의 부피와 무게를 비교하면 Fig. 2와 같다. 동일한 임펄스를 가질 때 케로신 탱크의 부피는 가장 작지만 케로신 자체 무게는 가장 많이 나간다. 상단 추진제의 무게는 1단에 있어서 구조무게와 같은 역할을 하므로, 상단의 경우 밀도가 적고 비추력이 큰 수소가 이점을 가진다.

          
            
            

            Fig. 2 
				
            

            
              Volume and mass of propellants with the same impulse[22]. 
            
            

            

          

        

        
          3.3.3 비추력과 밀도가 비행거리에 미치는 영향 
          비추력과 추진제의 밀도가 로켓의 비행거리에 미치는 영향은 Table 10과 같다.

          
            Table 10. 
				
            

            
              Partial derivatives for range[23].
            
            

          

          
            
              
                	Characteristics
                	Stage 
              

              
                	1st
                	2nd
                	3rd
              

            
            
              	
                
                  
                    
                      
                        
                          d
                          L
                        
                        
                          d
                          I
                          s
                          p
                        
                      
                      ,
                      k
                      m
                      /
                      s
                    
                  
                
              
              	5.5
              	5.8
              	6.8
            

            
              	
                
                  
                    
                      
                        
                          d
                          L
                        
                        
                          d
                          ρ
                        
                      
                      ,
                      
                        
                          k
                          m
                        
                        
                          k
                          g
                          /
                          
                            
                              m
                            
                            
                              3
                            
                          
                        
                      
                    
                  
                
              
              	6.0
              	3.0
              	2.0
            

          

          

          비추력이 비행거리에 미치는 영향은 상단쪽으로 갈수록 커지고, 밀도가 비행거리에 미치는 영향은 1단에서 가장 큼을 알 수 있다.

        

        
          3.3.4 단별 비추력과 무게의 민감도 
          로켓 방정식으로부터 Eq. 1의 근사식을 유도할 수 있다. 발사체 부피와 이륙 중량이 일정할 때 3단형 발사체의 각 단의 계수 c는 Table 11과 같다[23,24].
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                      ∝
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            Table 11. 
				
            

            
              Index value c for stages[23].
            
            

          

          
            
              
                	Rocket type
                	Version
              

              
                	Vprop = const
                	Mprop = const
              

            
            
              	Single-stage rocket
              	0.85
              	0.50
            

            
              	Multi-stage rocket 
- 1st stage
- 2nd stage
- 3rd stage
              	
0.64
0.32
0.24
              	
0.10
0.14
0.15
            

          

          

          Table 11에서 3단형 발사체의 부피를 고정할 경우 1단에서 밀도의 영향이 가장 크고, 상단으로 올라갈수록 밀도의 영향이 상대적으로 작아짐을 알 수 있다.

        

        
          3.3.5 1단과 상단에 적합한 연료 
          로켓방정식은 Eq. 2와 같고 정격조건(Pe = Ph)에서 엔진의 추력식은 Eq. 3과 같다.
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          1단의 경우 추진제 밀도(ρprop)의 증가는 추진제 탱크의 부피를 작게하여 탱크 자체무게도 줄어들 뿐 아니라 공력에 의한 부하도 낮추어서 속도 증분을 크게 한다. 그리고 추진제 밀도의 증가는 질유량 증가를 가져와서 추력 또한 커진다. 큰 추력은 1단의 비행시간을 줄여줌으로 중력손실을 감소시킬 수 있다.

          이러한 이유로 1단에는 밀도가 큰 케로신이 수소보다 유리하다.

          상단의 경우는 비교의 기준이 달라진다. 예로 2단 발사체의 2단 추진제 무게는 1단의 최종무게(Mf)에 더해지기 때문에 Δv를 작게 만든다. 그리고 2단의 추진제 탱크는 1단의 추진제 탱크에 비하여 크기가 작아서 밀도 감소에 의한 추진제 탱크 증가가 발사체 성능에 미치는 영향이 적다. 더불어 추진제 탱크무게는 탱크의 부피뿐만 아니라 실제로 담고 있는 추진제의 질량과도 관계가 있다. 추진제 질량이 작을 경우 탱크 벽의 두께를 얇게 할 수 있어서 탱크의 무게도 어느 정도 감소시킬 수 있다. 따라서 상단(2단 이상)에서는 비추력이 연료 밀도보다 더 중요해지고, 수소가 케로신에 비하여 이점을 갖는다.

        

        
          3.3.6 무게의 비추력 보상 
          추진제 밀도는 로켓과 엔진의 구조 무게에 직접적인 영향을 준다. 따라서 발사체 성능 검토에 있어서 발사체의 무게감소가 비추력 증가를 보상하는 능력을 검토할 필요가 있다.

          비추력 1% 증가에 해당하는 발사체 구조무게 감소를 계산하기 위하여 로켓방정식 Eq. 2를 변형하면 다음과 같다.
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          여기서 μ=MiMf

          Eq. 4를 이용하여 비추력 1% 증가에 해당하는 발사체 구조무게 감소량을 계산하면 Fig. 3과 같다.

          
            
            

            Fig. 3 
				
            

            
              Relative change in structure mass, equivalent to a change in Isp by 1%.
            
            

            

          

          초기무게대비 최종무게비(μ)가 5일 경우 발사체 구조무게 2%의 감소는 비추력 1% 증가의 효과를 가져오고, μ = 10일 경우 비추력 1% 감소를 보상하기 위해서는 2.26%의 발사체 구조무게의 감량이 필요하다.

        

      

    

    

  
    
      4. 연료의 차세대 요구 적합성 
      차세대 추진기관의 요구조건 항목을 기준으로 케로신, 메탄 및 수소의 영향과 적합성을 비교하였다.

      
        4.1 신뢰성
        추진기관의 신뢰성은 설계, 사용재료 및 운용 조건 등에 따라 다르고, 특히 엔진의 신뢰성은 연소압과 엔진의 사이클의 영향을 많이 받는다. 만약 추진기관의 신뢰성에 대한 영향 평가에 연료의 특성만을 고려한다면 케로신의 경우 액체산소와의 동결문제, 제거되지 않은 케로신 유분의 발화문제가 있다.

        수소는 극저온이어서 금속에 취성을 일으킬 수 있고, 밀도가 극히 작아서 누설로 인한 사고 가능성이 증가하며, 전체적으로 시스템을 복잡하게 하여 신뢰성의 저하를 가져온다.

        메탄은 전술한 케로신과 수소의 문제점을 가지고 있지 않아서 신뢰성 측면에서 양호하다.

        
          Table 12. 
				
          

          
            Reliability comparison.
          
          

        

        
          
            
              	With LOX
              	FUEL 
            

            
              	Kerosene
              	Methane
              	Hydrogen
            

          
          
            	Reliability
            	
              △
            
            	
              ⊙
            
            	
              △
            
          

        

        

      

      
        4.2 성능
        성능은 발사체의 목적, 임무, 설계, 구조 및 운용조건 등 다양한 요소에 영향을 받으므로 단순 비교에는 무리가 있으나, 일반적인 경향과 사례에서 1단은 케로신, 상단에서는 수소가 우위에 있다.

        1단에 있어서 케로신과 메탄의 비교는 조건에 따라 다른데, 메탄 엔진은 동일한 연소압에서 케로신 엔진보다 약 5%의 성능 향상을 가져온다. 메탄은 케로신보다 더 높은 압력에서 작동하는 엔진의 개발이 가능하며, 이 경우 성능을 케로신 보다 20% 정도 높일 수 있다[25].

        
          Table 13. 
				
          

          
            Performance comparison. 
          
          

        

        
          
            
              	With LOX
              	FUEL 
            

            
              	Kerosene
              	Methane
              	Hydrogen
            

          
          
            	Performance
            	Stage 1
            	
              ⊙
            
            	
              ⊙
            
            	
              △
            
          

          
            	Stage 2
            	
              △
            
            	
              ○
            
            	
              ⊙
            
          

        

        

      

      
        4.3 경제성 
        케로신 엔진의 경우 납품시험 후에 고가의 케로신 세척작업이 필요하다. 재사용 시에는 케로신 세척작업 및 수트 제거작업에 고비용이 소요된다. 그리고 케로신을 발사에 사용하기 위해서는 수분제거, 온도관리 및 품질평가가 필요하며, 러시아의 경우 동일 품질을 유지하기 위하여 특정한 시추구에서 나온 케로신만 사용하고 있다[14].

        수소엔진의 경우 밀도 차이에 의하여 간단한 단일축 터보펌프를 사용할 수 없으며, 단열 유지와 누설 방지를 위해 시스템과 운용이 복잡해진다.

        엔진과 추진기관의 개발시험에는 다량의 추진제가 사용되고, 발사횟수가 늘어나면 추진제 자체 가격도 무시할 수 없는데, 메탄이 가장 저렴하고 수소의 가격이 가장 비싸다. 러시아에서 메탄:케로신:수소의 가격비는 1:2:100이다[14].

        메탄은 지구상에서 가장 풍부한 에너지 자원 중 하나이며, 로켓 연료로 메탄을 생산하는 것은 로켓용 케로신을 정제하는 것보다 쉽고, 산업등급의 LNG를 액체엔진의 연료로 사용할 수도 있다.

        
          Table 14. 
				
          

          
            Economical efficiency comparison.
          
          

        

        
          
            
              	With LOX
              	FUEL 
            

            
              	Kerosene
              	Methane
              	Hydrogen
            

          
          
            	Cost
            	
              △
            
            	
              ⊙
            
            	
              △
            
          

        

        

      

      
        4.4 재사용 기능
        케로신을 사용하는 재사용 엔진(Merlin 1D)과 수소를 사용하는 재사용 엔진(SSME)이 존재한다. 그런데 케로신 엔진은 가스발생기 사이클을 사용할 경우 수트문제, 다단연소 사이클을 사용할 경우 산화제과잉 프리버너에 의한 수명한계의 영향이 있고, 둘 다 재사용을 위해서는 고가의 케로신 제거작업이 요구된다.

        수소는 금속 취성이 있고, 상대적으로 화재와 폭발위험성이 크다.

        저렴하고 편리한 유지보수 등으로 인하여 메탄은 차세대 재사용 로켓의 연료로 각광을 받고 있다.

        
          Table 15. 
				
          

          
            Reusability comparison. 
          
          

        

        
          
            
              	With LOX
              	FUEL 
            

            
              	Kerosene
              	Methane
              	Hydrogen
            

          
          
            	Reusability
            	△
            	⊙
            	○
          

        

        

      

      
        4.5 유지보수 용이 
        케로신 잔류물은 엔진의 장기간 보관상태에서 엔진의 구성품 재질과 기능에 나쁜 영향을 줄 뿐만 아니라 엔진의 비행 운용에서 폭발 위험이 있다. 따라서 엔진의 배관과 구성품에서 케로신 잔류물을 제거해야 하는데 복잡하고 고가의 처리기술이 요구된다. 케로신 제거를 위하여 세척용 화학물질을 연료라인에 흘리고, 엔진 내부에 대한 고진공화(1•10-4kgf/cm2) 작업과 고온(60∼90 ℃)의 질소 퍼지 작업을 반복한다. 그리고 샘플링으로 청정도를 확인하는 작업을 수행해야 한다[26].

        수소 엔진은 극저온과 저밀도로 인한 재료의 피로 및 취성으로 심도있는 비파괴검사가 요구된다.

        
          Table 16. 
				
          

          
            Comparison on easyness of maintenance.
          
          

        

        
          
            
              	With LOX
              	FUEL 
            

            
              	Kerosene
              	Methane
              	Hydrogen
            

          
          
            	Maintenance
            	
              △
            
            	
              ⊙
            
            	
              ○
            
          

        

        

      

      
        4.6 다용도 활용성 
        케로신 엔진은 우주의 저온 환경(영하 150도 이하)에서 얼어버리는 상황이 생길 수 있다. 그리고 우주환경에서 재점화를 위해서는 연료 포집장치나 초기 가속장치가 필요하고, 점화연료를 사용하는 점화시스템의 구성도 어렵다.

        Fig. 4는 킥 스테이지에 사용되는 러시아의 케로신 엔진 11D58MF인데, 연료공급장치와 저추력 장치 등으로 시스템이 복잡하다.

        
          
          

          Fig. 4 
				
          

          
            Kerosene engine for kick stages. 
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 5 
				
          

          
            Application of Methane Propulsion Sys[27].
          
          

          

        

        메탄은 우주환경에서 수소보다 연료저장능력이 우수하며, 연료가 탱크의 하단에 모여있지 않은 상태에서도 스파크 점화기나 레이저 점화기로 다수의 엔진 점화를 할 수 있고, 연료탱크의 메탄가스를 이용하여 방향제어(RCS)가 가능하며, 저추력 idle 모드 비행도 할 수 있어서 발사체용 뿐만 아니라 우주비행기나 달탐사선/착륙선 등으로의 활용도 연구되고 있다.

        
          Table 17. 
				
          

          
            Comparison on versatility.
          
          

        

        
          
            
              	With LOX
              	FUEL 
            

            
              	Kerosene
              	Methane
              	Hydrogen
            

          
          
            	Versatility
            	
              △
            
            	
              ⊙
            
            	
              ○
            
          

        

        

      

      
        4.7 재점화 기능 
        수소 엔진은 가장 적은 에너지로도 점화가 가능하다. 메탄 엔진의 경우도 수소엔진에서 사용되는 전기 스파크 방식 점화기와 차세대 레이저 점화기의 사용이 가능하다.

        케로신 엔진에서 연소기와 가스발생기(프리버너)의 재점화를 위해서는 일반적으로 재점화 횟수만큼의 점화연료 카트리지들이 병렬로 설치되어야 한다.

        
          Table 18. 
				
          

          
            Comparison on re-ignition function. 
          
          

        

        
          
            
              	With LOX
              	FUEL 
            

            
              	Kerosene
              	Methane
              	Hydrogen
            

          
          
            	Re-ignition
            	
              △
            
            	
              ○
            
            	
              ⊙
            
          

        

        

      

      
        4.8 친환경 
        수소와 메탄은 독성이 전혀 없는데 반하여 케로신은 약한 독성이 있으며, 공기 중에 최대허용 농도는 300 mg/m3이다. 러시아의 로켓 추진제의 위생기준에 따르면 케로신은 위험등급이 4급이다. 실제로 케로신엔진의 시험 직후에는 독한 냄새와 자극으로 인하여 엔진시험장 안에서 작업이 곤란하다.

        
          Table 19. 
				
          

          
            Sanitary and hygienic standards of rocket propellants[11].
          
          

        

        
          
            
              	Fuel
              	Hazard class
              	Max. allowable concentration (mg/m3)
            

            
              	in the air of
a working area
              	in the air
              	in the water
of a reservoir
            

          
          
            	Kerosene
            	4
            	300
            	1.2
            	-
          

          
            	Hydrogen
            	-
            	-
            	-
            	-
          

          
            	Methane
            	-
            	-
            	-
            	-
          

          
            	Oxygen
            	-
            	-
            	-
            	-
          

        

        

        
          Table 20. 
				
          

          
            Comparison on eco-friendliness.
          
          

        

        
          
            
              	With LOX
              	FUEL 
            

            
              	Kerosene
              	Methane
              	Hydrogen
            

          
          
            	Eco-friendly
            	
              △
            
            	
              ⊙
            
            	
              ⊙
            
          

        

        

      

      
        4.9 안전성 
        메탄은 케로신과 수소보다 폭발 위험성이 적다[23,28].

        메탄은 공기와 발화 및 폭발 가능 농도면에서 수소에 비하여 매우 적고, 발화에 필요한 최소에너지도 10배 이상 차이가 난다. 따라서 수소에 비하여 자발적 폭발 위험은 현격히 적다[12].

        수소는 체적기준 4∼96%의 넓은 범위의 농도에서 폭발 및 화재 위험성이 있다(Table 8 참고). 따라서 액체수소의 저장 및 운송에는 특별한 안전 조치가 필요하다

        
          Table 21. 
				
          

          
            Comparison on safety.
          
          

        

        
          
            
              	With LOX
              	FUEL 
            

            
              	Kerosene
              	Methane
              	Hydrogen
            

          
          
            	Safety
            	
              △
            
            	
              ○
            
            	
              ×
            
          

        

        

      

      
        4.10 수명 
        메탄은 수소와 같은 취성이 없어서 추진기관 구조재와 반응하지 않고, 연료과잉 프리버너를 사용하여 동일 성능에서 산화제과잉 프리버너 사용보다 안전하고 부하가 적은 엔진의 개발이 가능하다. 그리고 케로신 엔진 대비 연소온도가 200도 가량 낮아서 엔진 수명이 늘어나고 재사용에도 유리하다.

        
          Table 22. 
				
          

          
            Comparison on life span.
          
          

        

        
          
            
              	With LOX
              	FUEL 
            

            
              	Kerosene
              	Methane
              	Hydrogen
            

          
          
            	Life span
            	○
            	⊙
            	△
          

        

        

      

      
        4.11 기술적 난이도 
        케로신 엔진은 연료과잉 가스발생기를 사용하면 수트문제로 작동점이 변화하고, 산화제 과잉 프리버너를 사용하면 고온의 산소가스 환경으로 인하여 화재 발생에 취약해져서 RD-191 엔진의 경우 터빈과 연소기 사이 배관 및 짐벌 밸로우즈를 액체산소로 냉각한다. 따라서 산화제 과잉 환경에서는 외부 이물질의 유입방지에 더 많은 주의를 기울여야 한다.

        수소엔진의 경우 극한의 온도와 밀도 특성을 고려하여 설계하여야 하고, 엔진의 개발 시험과 운용에서 더 복잡하고 고비용이 소요된다[23].

        
          Table 23. 
				
          

          
            Comparison on technical difficulty. 
          
          

        

        
          
            
              	With LOX
              	FUEL 
            

            
              	Kerosene
              	Methane
              	Hydrogen
            

          
          
            	Technical difficulty
            	○
            	⊙
            	△
          

        

        

      

      
        4.12 자가증기가압 
        케로신을 연료로 사용하는 러시아의 R-9 대륙간 탄도로켓 1단의 케로신 탱크는 RD-111엔진의 터빈배기가스를 이용하여 가압하였다. Fig. 6의 11D33 엔진에서도 터빈을 통과한 연료과잉 가스발생기의 가스를 이용하여 케로신 탱크를 가압하였다. 그러나 이러한 경우는 이례적인 사례이고 일반적으로 케로신 발사체는 헬륨을 이용하여 가압한다. 반면에 수소와 메탄은 자가증기가압을 하는 것이 헬륨을 사용하여 가압을 하는 것보다 구조적으로도 간단하고 비용도 절감할 수 있어서 널리 이용되고 있다.

        
          
          

          Fig. 6 
				
          

          
            Example of autogenous pressurization[30].
          
          

          

        

        일 예로 메탄으로 메탄탱크를 자가증기가압하는 경우 가압시스템의 무게(309 kg)가 헬륨가압 시스템(527 kg) 대비 218 kg 정도 감소하는 것으로 평가되었다[29].

        
          Table 24. 
				
          

          
            Possibility of autogenous pressurization. 
          
          

        

        
          
            
              	With LOX
              	FUEL 
            

            
              	Kerosene
              	Methane
              	Hydrogen
            

          
          
            	Autogenous pressurization
            	△
            	⊙
            	⊙
          

        

        

      

      
        4.13 엔진 사이클 적용성 
        액체로켓엔진에 적용되는 사이클 중에서 팽창식 사이클이 가장 신뢰성이 높은 것으로 평가받고 있다. 다단연소 사이클 엔진에서는 산화제 과잉 프리버너를 적용한 것보다 연료과잉 프리버너를 사용한 경우가 신뢰성이 더 높다. 그런데 케로신은 팽창식 사이클과 연료과잉 프리버너를 사용하는 다단연소 사이클 및 full-flow 다단연소 사이클에 사용할 수 없다.

        반면 수소와 메탄은 상기한 세 사이클(팽창식 사이클, 연료과잉 프리버너를 적용한 다단연소 사이클, full-flow 다단연소 사이클)에 모두 적용이 가능하다.

        
          Table 25. 
				
          

          
            Comparison in terms of engine cycles. 
          
          

        

        
          
            
              	With LOX
              	FUEL 
            

            
              	Kerosene
              	Methane
              	Hydrogen
            

          
          
            	Engine cycle
            	
              △
            
            	
              ⊙
            
            	
              ⊙
            
          

        

        

      

      
        4.14 공통격벽
        메탄은 끓는점이 산소와 유사하여 특별한 열차폐없이도 공동격벽이 가능하여 탱크의 길이를 줄인 만큼 발사체의 무게를 낮출 수 있다. 반면에 케로신과 수소를 사용할 경우 공통격벽에 추가의 단열장치가 필요하고, 설계 시 단열재료 설치가 불가능한, 물리적으로 연결된, 부분에서 열전달을 고려해야 한다.

        DB Yuzhnoye[29]에서 수행한 연구에 따르면 공통격벽을 적용한 산소-메탄 추진제의 1단은 우주 궤도로 운송 가능한 유효하중 무게가 10%까지 증가시키는 것으로 평가되었다.

        
          
          

          Fig. 7 
				
          

          
            LOX/methane propulsion system for 1st stage[29]. 
          
          

          

        

        
          Table 26. 
				
          

          
            Application of common bulkhead.
          
          

        

        
          
            
              	With LOX
              	FUEL 
            

            
              	Kerosene
              	Methane
              	Hydrogen
            

          
          
            	Common bulkhead
            	
              △
            
            	
              ⊙
            
            	
              △
            
          

        

        

      

      
        4.15 막냉각 여부 
        메탄은 케로신보다 연소온도가 200도 가량 낮을 뿐 아니라 냉각 능력면에서 케로신 대비 4배가 더 좋다[12].

        케로신 엔진은 연소기에서 코킹이 발생하지 않게 하기 위하여 연소기 내벽 온도를 650 K 이내로 유지하여야 하는데 반하여 메탄은 시간에 관계없이 980 K까지 허용된다.

        따라서 케로신 엔진에는 연소 효율을 떨어뜨리는 막냉각이 필수적으로 적용되어야 하지만, 메탄 엔진은 낮은 연소온도와 좋은 냉각특성 덕분에 막냉각이 요구되지 않는다.

        
          Table 27. 
				
          

          
            Necessity of film cooling.
          
          

        

        
          
            
              	With LOX
              	FUEL 
            

            
              	Kerosene
              	Methane
              	Hydrogen
            

          
          
            	Film cooling
            	
              ×
            
            	
              ⊙
            
            	
              ⊙
            
          

        

        

      

      
        4.16 무분해조립 납품 
        엔진의 제작 및 조립성 점검과 유량제어밸브 보정 등을 위하여 모든 납품용 엔진은 연소시험을 거쳐서 발사체에 조립된다. 그런데 납품을 위한 연소시험 후에 엔진 구성품의 분해 및 재조립이 있는 경우 엔진의 완결성 유지에 저해가 된다. 따라서 발사체 납품용 엔진의 연소시험 이후에 무분해/무조립 납품은 신뢰성 향상을 위한 주요한 요구조건으로 자리매김하고 있다. 케로신 엔진의 경우 수트 제거, 시동용 파이로, 점화 앰플 및 관련 파이로 밸브 등을 교체해야 하며, 이를 위해서 추가의 이송작업과 부분 분해/재조립 작업이 수행된다.

        메탄엔진 및 수소엔진은 재점화가 가능한 전기 스파크 방식(또는 레이저 점화기)의 점화기를 사용하고, 수트가 없으며, 엔진 시험 후 내부에 있는 연료가 기화되어 자연 제거되므로 연소시험으로 검증된 상태 그대로 엔진의 납품이 가능하다.

        
          Table 28. 
				
          

          
            Non-disassembly/reassambly delivery. 
          
          

        

        
          
            
              	With LOX
              	FUEL 
            

            
              	Kerosene
              	Methane
              	Hydrogen
            

          
          
            	Non-disassembly
            	
              △
            
            	
              ⊙
            
            	
              ⊙
            
          

        

        

      

    

    

  
    
      5. 비교결과 종합, 사례 및 향후 연구과제 
      
        5.1 연료 비교결과 종합 
        연료 3종의 비교결과를 종합하면 메탄이 로켓 연료로서 가장 좋은 특성을 가진다(Table 29 참고).

        
          Table 29. 
				
          

          
            Comprehensive comparison result of fuels. 
          
          

        

        
          
            
              	with LOX
              	FUEL 
            

            
              	Kerosene
              	Methane
              	Hydrogen
            

          
          
            	Reliability
            	
              △
            
            	
              ⊙
            
            	
              △
            
          

          
            	Performance
            	1st stage
            	
              ⊙
            
            	
              ⊙
            
            	
              △
            
          

          
            	2nd stage
            	
              △
            
            	
              ○
            
            	
              ⊙
            
          

          
            	Cost
            	
              △
            
            	
              ⊙
            
            	
              △
            
          

          
            	Reusability
            	
              △
            
            	
              ⊙
            
            	
              ○
            
          

          
            	Maintenance
            	
              △
            
            	
              ⊙
            
            	
              ○
            
          

          
            	Versatility
            	
              △
            
            	
              ⊙
            
            	
              ○
            
          

          
            	Re-ignition
            	
              △
            
            	
              ○
            
            	
              ⊙
            
          

          
            	Eco-friendly
            	
              △
            
            	
              ⊙
            
            	
              ⊙
            
          

          
            	Safety
            	
              △
            
            	
              ○
            
            	
              ×
            
          

          
            	Life span
            	
              ○
            
            	
              ⊙
            
            	
              △
            
          

          
            	Technical difficulty
            	
              ○
            
            	
              ⊙
            
            	
              △
            
          

          
            	Autogenous pressurization
            	
              △
            
            	
              ⊙
            
            	
              ⊙
            
          

          
            	Engine cycle
            	
              △
            
            	
              ⊙
            
            	
              ⊙
            
          

          
            	Common bulkhead
            	
              △
            
            	
              ⊙
            
            	
              △
            
          

          
            	Film cooling
            	
              ×
            
            	
              ⊙
            
            	
              ⊙
            
          

          
            	Non-dis/reassembly delivery
            	
              △
            
            	
              ⊙
            
            	
              ⊙
            
          

        

        

        
          
          

          Fig. 8.  
				
          

          
            ESA’s fuel selection(begin with a good engine)[21].
          
          

          

        

      

      
        5.2 연료 선정 해외 사례
        
          5.2.1 ESA의 연료 선정 
          ESA의 발사체분야 책임자인 Jean-Marc Astorg은 2019년에 개최된 차세대 재사용 발사체 개발회의에서 메탄을 차세대 로켓의 연료로 선정한 이유를 밝혔다[21].

          그는 “메탄은 수소보다 취급이 용이하고 밀도가 더 높아서 탱크를 상대적으로 작게 만들 수 있으며, 케로신 보다 성능이 뛰어나서 더 저렴하게 엔진과 추진기관을 만들 수 있다”고 설명하였다.

        

        
          5.2.2 Blue Origin의 연료 선정 
          Blue Origin의 아태지역 책임자인 Ted McFarland는 2019년 3월 항공우주연구원에서 Blue Origin이 메탄을 연료로 사용한 이유를 다음과 같이 밝혔다.

          “메탄은 쉽게 구할 수 있고, 자가증기가압을 채택할 수 있어서 고가의 헬륨 사용을 배제할 수 있으며, 발사체 시스템의 단순화도 가능하다. 엔진 시험과 발사체 운용이 증가하면 소모성 연료비용도 증가하는데 메탄은 저렴하며, 재점화도 용이하여 편리하게 다양한 개발 시험 및 운용이 가능하다.”

        

        
          5.2.3 러시아의 연료 선정 
          2018년 4월 17일 러시아 우주청장인 디미트리 로고진은 KBKhA 공장에서 다음과 같이 말했다[32].

          “케로신 엔진은 가까운 장래에 수소엔진이나 메탄엔진으로 대체되어야 한다. 왜냐하면 케로신 엔진보다 더 간단하고 저렴하며 신뢰도가 높기 때문이다. 로켓을 만들 때 50년된 엔진이 아니라 최신 엔진이 장착되어야 한다.”

        

      

      
        5.3 향후 연구과제 
        추진제와 엔진 사이클은 깊은 연관관계가 있다. 따라서 추진제와 함께 엔진 사이클 비교도 중요한 연구주제이다. 특히 케로신 가스발생기 사이클 엔진에서 케로신 다단연소 사이클 엔진을 개발하는 것과 메탄 가스발생기 사이클 엔진을 개발하는 것의 난이도, 효용성 및 장래성 등의 비교분석은 호기심을 불러일으키는 가치있는 연구이다.

        상단용 엔진에 있어서도 사이클의 비교분석은 현실과 미래에 대한 더 명확한 안목을 줄 수 있다.

        
          
          

          Fig. 9 
				
          

          
            Reasons for choosing methane[31].
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 10 
				
          

          
            Engine improvement approach. 
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 11 
				
          

          
            Multipurpose expander cycle methane engine [33].
          
          

          

        

      

    

    

  
    
      6. 결 론
      로켓에 사용되는 대표적인 연료인 케로신, 수소, 메탄을 비교 분석하였고, 결과는 다음과 같다.

      
        	⋅메탄은 로켓에 사용하기 위한 좋은 연료의 조건에서 끓는점을 제외하고 모두를 만족시킨다. 끓는점도 액체산소와 유사하여 특수한 단열없이 공통격벽을 사용할 수 있으며, 대기에서 기화하는 특성은 유지보수를 매우 간단하게 해준다.


        	⋅액체산소용 구성품은 메탄에서 바로 사용가능하다. 수소의 경우 끓는점이 매우 낮고 누설 가능성이 크기 때문에 고도의 단열기술과 정밀제작 및 운용 기술이 요구되는데 반하여 메탄은 제작과 운용에서 저비용의 실현이 가능하다.


        	⋅메탄은 성분 안정성, 냉각특성, 열적 안전성, 수트 발생여부 등에서 케로신보다 이점이 있다. 러시아의 로켓엔진 전문가들의 평가에 의하면 차세대 재사용 로켓연료로 메탄이 케로신보다 모든 항목에서 우위를 보였다.


        	⋅메탄은 독성이 없고, 케로신과 수소에 비하여 폭발위험성도 낮기 때문에 안전한 개발과 운용에서 유리하다.


        	⋅메탄은 엔진의 작동 범위에서 코킹 발생의 문제점이 없으며, 연소온도도 케로신 보다 낮고, 냉각성능은 높아서 엔진의 수명을 늘릴 수 있다.


        	⋅메탄은 연료과잉 상태에서 매우 적은 수트가 발생하므로 케로신 사용 시 불가능한 연료과잉 프리버너를 적용할 수 있고, 극저온 특성을 이용하여 신뢰성 높은 팽창식 사이클 엔진을 개발할 수 있다.


        	⋅메탄은 케로신보다 비추력이 높아서 발사체의 효율성을 높일 수 있다.


        	⋅메탄 엔진은 궤도이송선, 우주비행기, 행성 탐사선 및 착륙선 등 다목적으로 이용 가능하며, 이러한 다용도 활용 연구가 해외에서 활발하게 진행되고 있다.


        	⋅메탄은 케로신에 비하여 청정도 관리와 재점화가 용이하고, 수소에서와 같은 취성이 없으므로 재사용에 가장 적합한 연료로 평가받고 있다.


        	⋅동일한 탱크를 액체산소와 액체메탄용으로 사용가능하고, 복잡하고 무거운 고비용의 헬륨 가압시스템 대신에 자가증기가압을 적용할 수 있다.


        	⋅메탄은 우주에서 수소에 비하여 보관이 용이하고 기화된 메탄가스는 자세제어용(RCS)으로 사용 가능하여 우주탐사용 연료로 유망하다.


      

      메탄의 장점과 장래성을 감안할 때 메탄엔진 및 추진기관에 대한 연구는 타당성을 가진다.

    

    

  
    
      Nomenclature
      
        
          	
          	
        

        
          	
            α : 
          
          	
            Excess oxidant ratio
          
        

        
          	
            EX : 
          
          	
            Expander
          
        

        
          	
            Isp : 
          
          	
            Specific impulse
          
        

        
          	
            GG : 
          
          	
            Gas-generator
          
        

        
          	
            g : 
          
          	
            Gravitational acceleration
          
        

        
          	
            L : 
          
          	
            Range
          
        

        
          	
            LOX : 
          
          	
            Liquid oxygen
          
        

        
          	
            OF : 
          
          	
            Oxidizer and fuel ratio
          
        

        
          	
            P : 
          
          	
            Pressure
          
        

        
          	
            R : 
          
          	
            Gas constant
          
        

        
          	
            SC : 
          
          	
            Staged combustion
          
        

        
          	
            T : 
          
          	
            Temperature
          
        

        
          	
            V : 
          
          	
            Volume
          
        

        
          	
            υ : 
          
          	
            Effective speed
          
        

        
          	
            γ : 
          
          	
            Specific heat ratio
          
        

        
          	
            ρ : 
          
          	
            Density
          
        

        
          	
            Δυ : 
          
          	
            Delta-v (max. velocity of a vehicle)
          
        

        
          	
            ⊙ : 
          
          	
            Excellent
          
        

        
          	
            ○ : 
          
          	
            Good
          
        

        
          	
            △ : 
          
          	
            Normal
          
        

        
          	
            × : 
          
          	
            Bad
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