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            Abstract
          
        

        
          한국형발사체(KSLV-II) 상단은 7톤급 액체로켓엔진을 사용하고, 케로신/액체산소를 추진제로 사용하는 터보펌프 공급방식의 개방형 가스발생기 사이클이다. 본 연구에서는 우선 7톤급 상단엔진의 설계 및 개발과정에 대한 간략한 개요를 제공하였다. 또한 상단엔진 개발과정에서 발생했던 문제점 중 몇 가지 사례에 대해 적용된 해법 및 결과들을 소개하였다.

        

        
          
            초록
          
        

        
          Upper stage of the Korea Space Launch Vehicle-II(KSLV-II) uses a 7-tons class liquid rocket engine and is an open gas generator cycle with a turbopump supply method that uses kerosene/liquid oxygen as the propellant combination. This study first provided a brief overview of the design and development process of the upper stage engine. In addition, it introduced the solutions and results applied to some of the problems that occurred during the development process of the upper stage engine.
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      1. 서 론
      위성 발사체의 상단엔진은 유효하중(Payload)을 궤도에 투입하는 단(Stage)으로 높은 비추력이 요구되고, 진공상태에서 작동되므로 팽창비가 큰 노즐을 사용하며 임무에 따라 재점화 기능이 요구되기도 한다[1]. 한국형발사체(KSLV-II)는 전이 궤도를 이용하지 않고 직접 궤도로 위성과 같은 유효하중을 투입하기 때문에, 임무에 따른 재점화 기능이 요구되지 않는다.

      한국형발사체 상단은 7톤급 액체로켓엔진을 사용하며, 케로신/액체산소를 추진제로 사용하는 터보펌프 공급방식의 개방형 가스발생기 사이클이다. 또한 한국형발사체 상단엔진은 시스템의 신뢰도 향상을 위해 최대한 단순한 구조를 갖도록 설계하였다. 따라서 추력제어 및 혼합비 제어를 수행하지 않는 것이 특징이다. 즉, 개발된 엔진은 지상시험을 통하여 엔진의 성능 분산을 최종적으로 보정한 후 실제 비행 시는 고정된 제어밸브의 개도를 유지하는 고정 추력 및 혼합비의 형태로 작동된다.

      본 연구에서는 7톤급 상단엔진의 설계 및 개발과정에 대한 간략한 개요를 제공하였다. 또한 상단엔진 개발과정에서 발생하였던 문제점 중 몇 가지 사례에 대해 적용된 해법 및 결과들을 소개하였다.

    

    

  
    
      2. 상단엔진 개발 과정
      
        2.1 엔진 구성 및 규격
        한국형발사체 상단엔진은 터보펌프방식의 개방형 가스발생기 사이클 엔진이다. 상단엔진은	Fig. 1과 같이 연소기, 가스발생기, 터보펌프, 연소기 추진제개폐밸브, 가스발생기 추진제개폐밸브, 가스발생기 추진제제어밸브, 연소기 연료유량제어밸브, 압력레귤레이터, 파이로시동기, 가스발생기 점화기, 연소기 점화기, 솔레노이드밸브, 고압 및 저압배관, 터빈배기 덕트, 오리피스 등으로 구성된다.

        
          
          

          Fig. 1 
				
          

          
            Schematic diagram of the KSLV-II upper stage engine.
          
          

          

        

        상단엔진의 주요 설계 규격은 Table 1[2]에 제시된 바와 같다. 상단엔진은 개방형 가스발생기 사이클로서 연료 과농의 터빈 가스를 터보펌프의 구동 동력으로 사용한다. 사용된 구동 가스는 대기로 방출된다. 상단엔진은 연소기, 가스발생기, 터보펌프 사이에 고압배관, 오리피스 및 밸브류가 설치되어 있어 추진제의 흐름을 통제한다. 상단엔진의 초기시동은 파이로시동기에 의해 시작되고, 구동 후 2.2초 이내에 90%이상의 추력이 발생하도록 되어 있다. 상단엔진의 연소기 및 가스발생기의 점화는 파이로점화기에 의해 생성된 연소가스의 에너지에 의해 이루어진다. 이러한 상단엔진의 연소과정은 아주 가혹한 환경에서 이루어진다. 즉, 상단엔진의 온도 운용환경은 영하 180℃에서 영상 3,300℃이상의 넓은 온도분포를 갖는다. 또한 압력은 터보펌프 출구에서 100 bar 이상이며, 노즐 출구에서는 0.05 bar 이하로 아주 넓은 압력범위에서 엔진이 운용된다.

        
          Table 1. 
				
          

          
            Main design specifications of the KSLV-II upper stage engine.
          
          

        

        
          
            	Vacuum Thrust
            	kN
            	69.0
          

          
            	Vacuum Specific Impulse
            	s
            	326.7
          

          
            	Mixture(O/F) Ratio
            	-
            	2.241
          

          
            	Chamber Pressure
            	MPa
            	7.03
          

          
            	LOX Mass Flow Rate
            	kg/s
            	14.81
          

          
            	Fuel(Jet-A1) Mass Flow Rate
            	kg/s
            	6.61
          

          
            	Nozzle Expansion
            	-
            	94.5
          

          
            	Burn Time
            	s
            	530
          

          
            	LOX Temperature
            	K
            	93
          

          
            	Fuel(Jet-A1) Temperature
            	K
            	278
          

          
            	Gas-Generator Temperature
            	K
            	900
          

          
            	Length
            	m
            	1.88
          

          
            	Diameter
            	m
            	0.88
          

          
            	Dry Weight
            	kg
            	187
          

        

        

      

      
        2.2 엔진시스템 성능해석
        설계 단계에서 엔진시스템의 성능해석은 초기 엔진 구성품의 성능인자를 결정하는데 아주 중요한 역할을 한다. 또한 엔진시스템의 성능해석은 불필요한 시험 횟수를 줄이고 설계 사이클을 최소화 하는데 기여한다. 일반적으로 엔진시스템의 해석기법은 정적 해석과 동적해석으로 크게 나눌 수 있다. 정적 해석은 시간에 대한 고려 없이 일정한 상태에서 작동 특성이나 작동 모드를 해석하는 것이고, 동적 해석은 시간에 대한 고려가 수반되며 이를 기반으로 주파수 영역에서 엔진의 작동특성을 해석하는 것이다. 엔진의 시스템 성능 분석을 위해 국내에서 개발된 해석 프로그램은 엔진의 에너지 밸런스 해석, 정적 모드 해석 및 시동 해석 프로그램 등이 있다.

        Fig. 2는 한국항공우주연구원에서 개발한 가스발생기 액체로켓엔진의 에너지 밸런스 해석 프로그램으로서 압력, 유량, 동력의 균형을 만족시키기 위해 상호 독립적인 최소오차 요구조건식을 정의하고 이를 해결하기 위한 변수를 지정하여 Newton 방법을 이용해 해를 구한 예이다[3].

        
          
          

          Fig. 2 
				
          

          
            Energy balance example for gas generator cycle engine[3].
          
          

          

        

        Fig. 3은 한국항공우주연구원에서 개발한 가스발생기 액체로켓엔진의 정적 모드 해석 프로그램이다. 액체로켓엔진의 작동모드는 엔진구성품 간의 압력, 유량 및 동력 균형에 의하여 만들어지는 하나의 작동상태를 말하며, 이 작동모드를 수치적으로 계산하는 일을 모드해석이라고 한다. 엔진의 모드 해석은 다음과 같은 순서로 수행된다; (a) 모드해석을 위한 입력정보(엔진구성품들의 특성값)을 적용하고, (b) 설계조건에 대하여 모드해석의 결과를 에너지 밸런스 해석 결과와 일치시키며, (c) 모드 변화에 대해서 엔진구성품의 특성변화를 고려하여 엔진시스템의 성능을 예측한다[13].

        
          
          

          Fig. 3 
				
          

          
            Engine mode analysis program for gas generator cycle engine[3].
          
          

          

        

        Fig. 4는 엔진의 정적모드해석 프로그램을 이용하여 해석한 예로서 가스발생기 산화제 공급라인의 제어밸브 손실계수를 변화시킴에 따라 엔진 작동점의 변화를 계산한 결과를 보여주고 있다[4].

        
          
          

          Fig. 4 
				
          

          
            Engine mode analysis according to the change of the gas generator oxidizer line loss coefficient[4].
          
          

          

        

        한국항공우주연구원에서는 상용 1차원 유동시스템 해석 프로그램인 Flowmaster를 기반으로 가스발생기 사이클 액체로켓엔진의 시동 과도해석 기법을 개발하였고, 이를 이용하여 시동과정 최적화에 대한 수치적 연구를 수행하여 국내 액체로켓엔진 개발에 적용하였다[13,14].

        Fig. 5는 한국형발사체 75톤 엔진을 대상으로 시동해석 코드를 이용하여 계산된 시동특성과 엔진 시동 사이클로그램을 보여주고 있다[13].

        
          
          

          Fig. 5 
				
          

          
            Start-up characteristics prediction of the KSLV-II 75 tonf engine using start-up analysis code[13].
          
          

          

        

      

      
        2.3 엔진 조립
        한국형발사체 상단엔진은 총 12기가 조립되었다. 이 중 개발시제로 7기, 인증시제로 2기, 비행용 시제로 2기, 비행예비용 시제로 1기가 조립되었다. 제작된 엔진 기수는 총 12기이지만, 조립 후 시험과정에서 발생한 문제 등을 해결하기 위해 여러 차례의 엔진 재조립이 이루어졌다. 상단엔진의 조립은 신규 조립 시 1기당 약 2.5개월이 소요되었다.

        엔진 조립 마무리 단계에서는 엔진의 필수검사시점(MIP, Mandatory Inspection Point)을 정하여 조립된 엔진의 품질확인을 수행하였으며, 조립건전성 확인을 위한 수락시험을 수행하였다.

        비행용 엔진은 개발시험이나 인증시험을 수행하지 않기 때문에 엔진 조립 후 2회에 걸친 연소시험을 통해서 최종적인 엔진수락시험을 수행한다. 따라서 발사체시스템에 엔진을 납품하기 위해서는 엔진수락시험을 반드시 통과해야 하며, 비행용 엔진은 발사체시스템에 납품되기 전 별도의 엔진 세척 및 건조과정을 거쳐야 한다. 이와 같은 한국형발사체 상단엔진의 조립과정에 대한 보다 상세한 설명은 참고문헌[5]를 참고하기 바란다.

      

      
        2.4 엔진 시험설비
        상단엔진 개발에 대한 해외 개발선진국의 사례를 보면, 지상시험과 고공시험을 모두 병행하여 수행하고 있고, 지상 및 고공 엔진 시험설비를 모두 구축하여 활용하는 것이 일반적이다[1].

        Fig. 6은 해외 사례와 국내 개발환경 등을 고려하여 구축된 한국형발사체 상단엔진의 시험설비 전경이다. 한국형발사체 상단엔진의 시험설비는 지상 셀과 고공 셀로 나누어 시험설비가 구축되었다. 지상 셀은 Short nozzle로 제작된 엔진의 연소시험을 수행하며, 고공 셀은 Full nozzle로 제작된 엔진의 연소시험을 수행한다. 상단엔진의 시험설비에 대한 설명 및 규격은 참고문헌[6,7]에 상세히 기술되어 있다.

        
          
          

          Fig. 6 
				
          

          
            Upper stage engine test facilities[7]. 
          
          

          

        

        Fig. 7은 지상 셀에서 수행된 한국형발사체 상단 엔진 2G의 5차 연소시험 장면이다[7].	Fig. 7의 연소시험 장면은 (a) 파이로시동기의 작동구간, (b) 연소기 점화를 위해 점화제가 공급되어 연소되는 구간, (c) 정상 연소구간, (d) 연소종료 후의 퍼지구간으로 구성되어 있다. 상단엔진 2G는 지상용 시제이기 때문에 지상 셀에서 Short nozzle을 장착한 상태에서 320초의 연소시험이 수행되었다[7].

        
          
          

          Fig. 7 
				
          

          
            Combustion test of the KSLV-II upper stage engine 2G[7].
            * G - Ground Engine Model; A - Altitude Engine Model; AR - Altitude Engine Model Reassembly; GR - Ground Engine Model Reassembly

          
          

          

        

      

      
        2.5 엔진 시험
        엔진의 개발시험은 TFFT(Test-Fail-Fix-Test)방식의 사이클을 거치는 것이 통상적인 절차이다. 상단엔진의 개발 역시 이러한 절차를 따라 개발되었다. 한국형발사체 엔진시스템 개발에 대한 시험 계획 및 프로그램은 참고문헌[8-9]에 상세히 기술되어 있다. 상단엔진의 시험 역시 위에 언급된 시험계획 및 시험프로그램에 준하여 수행되었다.

        상단엔진의 시험은 여기서 크게 개발시험(DT, Development Test), 인증시험(QT, Qualification Test) 및 수락시험(AT, Acceptance Test)으로 분류하여 기술하였다. Table 2에서는 상단엔진의 개발시험(DT), 인증시험(QT) 및 수락시험(AT)이 수행될 해당 엔진모델 등이 제시되어 있다. 또한 위에서 언급된 각 시험을 통해 달성하고자 하는 시험의 주요 목표 등이 간략히 기술되어 있다.

        
          Table 2. 
				
          

          
            Main test goals of the KSLV-II upper stage engine.
          
          

        

        
          
            
              	Test
              	Engine Model
              	Main Test Goals
            

          
          
            	DT
            	1G 
2G 
3A
4G 
5A 
6G
6GR
6GR2
8A
            	- Propellant filling and discharging test
- Chill-down and Purge Procedure development
- Engine ignition test
- Start-up and shut-down sequence development
- Start-up reproducibility check
- Start-up characteristics check according to the engine inlet conditions
- Engine design points and off-design points test
- Engine performance correction through feedback control
- Full duration combustion test
- Leak test procedure development
- Acceptance test procedure development
- Turbine soot lamination characteristics check
- Vibration test
          

          
            	QT
            	7AR
9A
            	- Engine life-time test
- Engine performance test in vacuum condition
          

          
            	AT
            	10A
12A
14AR
            	- Acceptance test
- Engine performance correction
          

        

        

        
          2.5.1 엔진의 개발 및 인증 시험
          상단엔진은 개발시제와 인증시제를 이용하여 각종 시험(진동시험, 기밀시험, 진공화시험 등)과 연소시험을 거치면서 여러 차례의 설계 변경 및 개선이 이루어졌다. 상단엔진 개발과정에서 수행된 설계변경 이력은 참고문헌[10]에 상세히 기술되어 있다. 따라서 여기서는 개발시험 및 인증시험 동안 수행된 설계 변경 및 개선사례 중에서 중요한 몇 가지 사례를 소개하였다.

          첫 번째 사례는 상단엔진 개발 초기 연소기 점화를 75톤급 엔진 1단 및 2단과 마찬가지로 자발점화추진제(TEA/B)를 사용하였으나, 엔진개발 진행과정 중에 연소기 점화방식이 자발점화추진제방식에서 파이로점화방식으로 변경(4G 이후) 되었다. 이는 상단엔진이 7톤급 엔진으로 75톤급 엔진의 연소기에 비해 연소기가 상대적으로 크지 않고 파이로점화기에 의해 생성된 연소가스의 에너지로도 충분히 상단엔진의 연소기 점화가 가능했기 때문이다. 또한 파이로점화기는 자발점화추진제시스템에 비해 차지하는 공간이 아주 작다. 따라서 엔진 레이아웃이 단순해져 무게 감량 효과가 있었기 때문이다. 상단엔진은 1단 및 2단 엔진에 비하여 비추력과 발사체 투입성능에 미치는 중량(무게)에 대한 민감도가 상당히 높기 때문에 이러한 중량감량에 대한 노력은 아주 중요하다.

          두 번째 사례는 케로신을 연료로 사용하는 연료 과농 가스발생기 엔진의 특성으로 인해 상단엔진은 연소 중 수트(Soot) 침착이 발생하였다. 이러한 수트 침착은 터빈의 노즐 목 크기를 지속적으로 감소시켜 엔진의 성능저하를 초래하였다. 또한 엔진입구조건이 일정할 때 역시 시간이 지남에 따라 추력이 감소되는 특성을 보였다. 이로 인해 비행 시 엔진의 추력과 추진제 유량이 연소시간에 비례하여 감소하는 문제가 발생될 것으로 예상되었다. 이외에 수트 침착 문제는 제한된 엔진시제로 반복적인 연소시험을 수행해야 하는 엔진개발 시험에도 상당히 큰 부담이 되었다. 이러한 문제점으로 인해 수트 침착 문제를 개선하기 위한 대안으로 터빈 노즐 목 청소용 포트를 추가하는 방안이 제시되어 적용되었다. 따라서 연소시험이 수행된 후 추가적인 연소시험을 진행하는 엔진모델의 경우 연소시험 전에 터빈 노즐 목 청소를 수행하여 수트 침착에 따른 엔진 성능저하 문제와 개발시험 진행상의 부담요인을 동시에 해결하였다.

          세 번째 사례는 상단엔진의 시동과정에서 발생한 연소불안정 문제이다. 이는 상단엔진 개발 과정에서 발생한 가장 큰 난제이기도 하였다.

          Fig. 8은 상단엔진의 시동과정에서 발생하는 연소불안정 문제를 해결하기 위해 수행된 연소기 헤드에 대한 설계변경 과정을 보여주고 있다.	Fig. 8의 왼쪽 첫 번째 그림은 개발 초기 모델이며, 오른쪽 마지막 모델이 최종모델이다. 여기서 소개하려는 설계 변경의 내용은 두 번째 모델부터 마지막 모델까지의 변화과정이다. 우선 두 번째 그림의 연소기 헤드 중앙 부근의 점화용분사기(붉은색) 1개와 그 점화용분사기 부근의 추진제 주분사기(녹색)의 일부(3개)를 주목해 보기 바란다. 이들 분사기 모두가 배플형분사기(노란색)로 대체되어 가는 과정을 왼쪽 두 번째 그림에서 마지막 그림까지 순차적으로 그 설계변경 과정을 확인 할 수 있을 것이다. 즉,	Fig. 8에서 수행된 설계변경의 핵심은 연소기 중앙 부위의 주분사기(3개) 및 점화용분사기(1개)가 배플형분사기(마지막 모델)로 대체되었다는 점이다. 이러한 설계변경은 엔진 시동과정에서의 연소불안정성을 해소하는데 크게 기여하였다. 이는 설계 개선작업 후 수행된 2회에 걸친 연소안정성시험(SRT, Stability Rate Test)을 통해서 연소안정성 여유가 충분히 확보되었음이 검증되었다.

          
            
            

            Fig. 8 
				
            

            
              Injectors layout of the combustion chamber for the KSLV-II upper stage engine.
               * 1H3B – 1Hub and 3 Baffle Injectors, 3B - 3 Baffle Injectors** The number in parentheses is the starting point number of the baffle injector lines installed outward from the center.

            
            

            

          

          Fig. 9는 상단엔진 6G의 연소시험 중 발생한 시동충격으로 인해 발생한 연소실 내벽 손상 및 외벽 열상의 모습이다. 이는 시동충격으로 연소기의 1차 및 2차 막 냉각부의 변형으로 인해 유로가 막혀 재생냉각채널을 통한 정상적인 연료 유동이 불가능하여 발생한 손상이다. 상단엔진의 시동 및 종료 절차는 파이로시동기, 가스발생기 점화기, 가스발생기 및 연소기 종단뱅브의 개폐절차로 이루어지는데[14], 시동충격으로 인한 문제점을 개선하기 위해 엔진 시동과정에서의 시동순서(Start-up sequence)를 변경하여 시동충격을 방지하였다. 시동순서의 변경은 산화제주밸브(MOV, Main Oxidizer Valve)의 개방시점을 파이로시동기 점화 후 0.26초에서 0.30초로 40 ms 뒤로 미루어 엔진의 시동충격을 제거하였다.

          
            
            

            Fig. 9 
				
            

            
              Damages to inner wall(left) and outer wall(right) of upper stage engine 6G combustion chamber during the combustion test.
            
            

            

          

          마지막 사례는 상단엔진의 연소종료 시 종료 퍼지가 시작되는 시점에 200 Hz의 연소압 섭동이 종종 발생하는 문제이다. 하지만 이러한 연소압 섭동이 엔진의 손상을 발생시킬 만큼의 심각한 문제를 야기 하지는 않았다. 그럼에도 불구하고 상단엔진의 연소종료 시 종료퍼지에 의한 연소압 섭동은 비행 시 잔류추력의 불확실성을 크게 하는 요인이 될 수 있기 때문에 비행용 엔진에서는 종료퍼지를 수행하지 않는 것으로 결정하였다[10].

        

        
          2.5.2 엔진의 수락시험
          상단엔진의 수락시험은 엔진을 발사체에 조립하기 위해 납품하기 전 2회에 걸친 엔진의 연소시험을 통해 수행된다. 이러한 수락시험의 연소시간은 1차 70초, 2차 200초로 나누어 진행된다. 수락시험에서는 인증시험(7AR, 9A)에서 확보한 시동 시퀀스를 적용하여 제어밸브의 개도 변경 없이 엔진의 시동시험이 수행된다. 수락시험의 1차 및 2차 연소시험에서는 엔진의 공칭 입구조건에서 엔진의 작동성을 확인한다. 이 때 연소압 71.5 bar, 엔진 혼합비 2.24, 가스발생기 혼합비 0.30에 해당하는 되먹임 제어를 수행하여 엔진의 보정을 수행한다. 또한 1차 연소시험과 달리 2차 연소시험에서는 시험 전에 터빈 노즐 목 청소를 통해 이전 시험에서 터빈 노즐 목에 침착된 수트를 제거한 후 시험을 수행한다[11].

        

      

    

    

  
    
      3. 엔진개발 현황 요약
      
        3.1 엔진 개발현황
        상단엔진 개발의 경우 해외 개발선진국의 개발 사례를 보면, 일반적으로 개발모델과 인증모델을 포함하여 10∼11기의 모델을 투입하여 개발하는 것으로 알려져 있다[1].

        한국형발사체 상단엔진의 개발은 해외 사례 및 국내 액체로켓엔진 개발경험과 역량을 고려하여 총 9기의 엔진(비행용 엔진 3기 제외)을 제작하여 개발하였다. 제작된 각 엔진은 개발시험에 7기, 인증시험에 2기가 투입되었다. 현재는 비행용 엔진 2기와 비행 예비용 엔진 1기가 엔진수락시험을 모두 마무리한 상태이다. 이 중 비행용 엔진 1기가 발사체에 조립되어 2021년 10월 21일 첫 비행시험을 수행하였다.

        Fig. 10은 지금까지 수행된 상단엔진의 총 누적 연소시간(18,143초) 및 누적 점화횟수(96회)에 대한 연도별 연소시험의 수행결과를 보여주고 있다. 이외에 상단엔진은 제어밸브 변경 없이 530초의 연소시험을 반복수행하여 상단엔진의 수명시간을 확인하였다. 또한 상단엔진은 재조립된 엔진의 누적 연소시간이 약 2,979초에 이르며, 점화 횟수 역시 24회에 달한다. 총 누적 연소시간의 약 16%이상이 재조립된 엔진에 의해 수행되었음을 알 수 있다.

        
          
          

          Fig. 10 
				
          

          
            Combustion test status of the KSLV-II upper stage engines.
          
          

          

        

      

      
        3.2 엔진 중량현황
        발사체 상단엔진의 무게는 발사체 투입성능에 직접적인 영향을 미치는 중요한 성능 파라미터이다. 따라서 개발기간 중 상단엔진의 중량(무게) 감량에 상당한 노력을 기울여 왔다.

        Fig. 11은 상단엔진의 각 모델별 엔진의 최종 실측된 중량결과를 보여주고 있다. 여기서 주황색 가로방향의 바는 엔진의 설계 건조 요구중량(187 kg)을 의미한다. 상단엔진의 인증모델(7AR, 9A)의 경우 중량 측정 시 실제 엔진의 중량에 포함되지 않는 TVC 구동기 더미(dummy) 중량과 일부 엔진 치구 및 마개 등의 중량이 포함되었다. 따라서 상단엔진의 설계 중량요구조건을 충족하지 못하는 것으로 측정되었지만, 위에 언급된 중량을 고려할 경우 설계요구조건을 충분히 만족시킬 것으로 예상되었다. 상단엔진 중량관리의 핵심목표는 비행모델(10A, 12A, 14A)의 중량관리이다. 이는 상단엔진의 비행모델(10A, 12A, 14A)의 중량 측정결과들(약 173 kg)을 통해서 설계요구조건(183 kg)을 충분히 만족시키는 것으로 확인되었다.

        
          
          

          Fig. 11 
				
          

          
            Weight status of the KSLV-II upper stage engines.
          
          

          

        

      

    

    

  
    
      4. 결 론
      일반적으로 액체로켓엔진의 개발과정에서는 수많은 설계변경과 개선작업이 이루어지며, 직관적으로 이해하기 힘든 많은 물리적 현상을 겪기도 한다. 이에 액체로켓엔진 개발과정에서 발생된 문제점들에 대응하기 위해 다양한 해법들이 적용되고 시험되어 왔다. 본 연구에서는 7톤급 상단엔진의 설계 및 개발과정에 대해 개발성과를 중심으로 개략적으로 고찰하였다. 또한 상단엔진의 개발과정에서 이루어진 설계 변경 및 개선 과정에 대해 제한적이지만 몇 가지 구체적인 사례를 통해 그 성과 및 결과를 기술하였다.
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