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            Abstract
          
        

        
          1950년대 우주 개발이 시작된 이래로, 다양한 목적에 따라 많은 상단 엔진이 개발되어 운용 중에 있다. 본 논문에서는 과거 개발되었거나 현재 개발 중인 해외 상단 엔진의 정보를 분석하여 그 특징과 성능을 요약하여 제시하였다. 최근 발사된 상업용 대형 발사체의 경우 상단으로는 팽창기 사이클을 적용한 수소 엔진 적용 사례가 많았다. 케로신 엔진은 과거 많은 개발이 이루어졌으며, 이러한 경험을 바탕으로 이론상의 최대 성능에 근접한 것으로 보인다. 한편, 최근 이슈화 되고 있는 메탄 추진제 또한 다양한 장점으로 많은 개발이 진행되는 중이다. 뉴스페이스 시대에 발사체 시장에는 민간 기업이 활발하게 참여하고 있으며, 정부와 기업이 합작하여 차기 엔진을 개발하는 사례도 다수 진행되고 있다.

        

        
          
            초록
          
        

        
          Since space exploration began in the 1950s, numerous upper stage engines have been developed and used based on various design concepts. In this paper, information of upper stage engines which developed or developing is analysed and their characteristics and performance are summarized. These days, there are many cases of commercial heavy launch vehicles applying upper stage engines using liquid hydrogen with expander cycle which launched recently. Engines operating by Kerosene seem to be close to its theoretical maximum performance based on past experiences. Meanwhile, engines using methane propellant, which has recently become an issue, are also undergoing many developments because of various advantages. Recently, private companies are actively participating in launch vehicle market, and there are many cases in which the government and companies jointly research of next-generation engine.
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      1. 서 론
      국내에서는 지난 21년 10월 한국형 발사체의 1차 발사 수행되었으며, 22년에는 2차 발사가 예정되어 독자적인 발사체 기술 확보를 목전에 두고 있다. 그러나 해외 선진국 발사체에 비하면 성능이나 발사 단가 측면에서 경쟁력이 부족한 것으로 평가되고 있는데, 이는 다소 낮은 비추력과 높은 구조비가 주된 원인인 것으로 알려져 있다. 이에 향후 차세대 발사체 개발에는 이러한 성능 격차를 가능한 줄이는 것이 주요 목표가 될 전망이다. 실제, 발사체의 성능을 개선하거나 증가시킬 수 있는 요인은 매우 다양할 것이나, 본 연구에서는 최근 조사된 바가 없는 상단 엔진에 주목하였다.

      우주 발사체는 탑재체를 원하는 우주 궤도에 진입시키는 것을 목적으로 한다. 발사 목적의 효율적인 달성을 위해 현대 우주 발사체는 대부분 2∼3단으로 구성되는데, 각 단의 구성 중 발사체의 상단 엔진은 위성 등 탑재체가 목표 궤도에 진입할 수 있도록 속도 증가와 자세 제어 임무를 수행하도록 개발된다.

      상단 엔진의 성능과 탑재체 운송 능력은 Eq. 1과 같이 최종 속도 증분 ΔV와 연관이 깊다[1]. Eq. 1에서 Isp는 비추력, g는 중력 가속도, Mpropellant와 Mstructure는 각각 발사체의 추진제 질량과 발사체의 구조 질량을 의미하고, Mpayload는 발사체의 탑재체 질량을 의미한다. 최종 속도 증분을 키우거나, 정해진 속도 증분 ΔV에 대해 탑재체 질량 Mpayload를 키우기 위해서는 상단 엔진의 비추력 Isp를 증가시키거나 상단의 구조 질량 Mstructure을 줄이는 것이 이상적이다.
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      해외 선진국에서 개발된 발사체의 상단 엔진의 개발 방향과 성능과 제원, 개발 경험들을 분석하고 참고하면, 향후 국내 상단 엔진의 개선 및 개발 방향을 결정하는데 도움이 될 것으로 생각된다. 이에 본 논문은 해외 상단 엔진의 개발 사례와 동향을 조사하여 분석하였다.

      2장에서는 이전에 해외에서 개발한 상단엔진의 사례와 특징을 추진제별로 분석하였고, 주로 사용되는 케로신/액체산소, 액체수소/액체산소 조합을 중심으로 기술하였다. 3장에서는 최근의 상단 엔진 개발 추세를 분석하여 제시하면서 새롭게 각광받고 있는 메탄 연료를 추가하여 자세히 기술하였다. 주로 추진제별 특성과 해외 선진국별로 개발 동향을 조사하였다. 본 논문에 제시된 자료는 향후 발사체의 상단 엔진 개발 방향에 참고가 될 것으로 기대된다.

    

    

  
    
      2. 상단 엔진 특징과 성능
      
        2.1 추진제 분류와 특징
        해외 상단 엔진에 사용되는 연료에 따라 그 특징을 기술하였다. 엔진 연료에 따라 케로신, 액체메탄, 액체수소, 하이드라진을 사용하는 엔진으로 분류하였다.

        먼저 케로신(Kerosene)은 다른 추진제에 비해 고밀도이고 상온 저장이 가능하며, 액체수소 대비 저렴한 가격으로 구할 수 있다는 장점이 있다. 하지만 낮은 코킹 한계로 인해 엔진 성능과 냉각 성능의 저하 가능성이 있다[2].

        액체메탄은 LNG를 기반으로 하여 케로신 대비 저렴한 가격과 액체수소 대비 유지 관리가 용이하다는 장점이 고려된다[2]. 또한 케로신 대비 코킹 현상이 덜하여 재사용 발사체에 적합하고, 화성과 같은 다른 행성에서 생산이 가능하다는 점에서 외계 행성 탐사 등의 용도로 최근 각광을 받고 있다. 다만 추진 성능이 액체수소에 비해 부족하고 케로신과 비교하여 3∼5% 정도 높은 수준으로, 비슷한 비추력을 가지는 반면, 케로신보다 밀도가 낮고 아직까지는 개발이 완료된 체계가 없다는 단점이 있다[3].

        액체수소는 케로신 대비 30% 정도의 높은 비추력 성능을 가지는 등, 높은 추진 성능이 가장 큰 장점이다. 또한 극저온 추진제의 특징으로 재생냉각이 유리하다는 점과 친환경적이고 그을음이 없는 장점도 있다. 전 세계에 수소경제 활성화 정책에 따라 액체수소 비중 확대와 생산량 증가로 액체수소의 생산 단가는 향후 크게 낮아질 것으로 예상되지만[4-6], 현 시점의 단가는 케로신 추진제에 비해 매우 높다는 단점이 있다. 또한 다른 추진제에 비해 밀도가 낮아 탱크 부피 증가에 의한 발사체의 무게 증가를 고려해야 하고, 특정 금속에 대한 취성 문제, 누설 가능성과 높은 가연성에 의한 안전성 문제, 저비등점에 의한 압력 조절 기술 필요 등 고난도의 운용 및 보관 기술이 필요하다는 난제도 존재한다.

        하이드라진은 리터 당 1.04 kg의 고밀도, 고비등점 연료로 상온 저장이 가능하고 반응성이 좋아 신속하고 안정적으로 추력을 발생시킬 수 있어 무기체계와 같은 신속성이 요구되는 발사체에 적합하다. 그러나, 매우 강한 독성과 반응성으로 사고 발생 가능성이 높은 단점이 있다.

        연료에 따른 비추력 성능을 Fig. 1에 도시하였다. Fig. 1은 연소압이 100 bar일 때, 추진제에 따른 이상적인 비추력 경향성을 보여준다. 액체 수소/액체산소의 경우, 액체메탄이나 케로신에 비해서 약 23∼27% 정도의 성능 우위를 가진다. 이와 같은 성능의 우위로 인해 많은 상업용 대형 발사체들은 대부분 액체수소/액체산소 조합을 추진제로 하는 엔진을 적용하고 있다.

        
          
          

          Fig. 1 
				
          

          
            Specific impulse with propellants at chamber pressure of 100 bar[7].
          
          

          

        

        Fig. 2는 1960년부터 현재까지 개발된 발사체들의 상단 엔진 추력 성능과 운용 기간을 제시하였다. 각 발사체의 첫 모델을 시작점으로 하여, 운용 기간을 선으로 표현하였다. (a)는 상단 엔진의 연료별 추력 성능을 나타내고, (b)는 액체수소를 연료로 사용하는 상단 엔진의 추력 성능을 분류하여 제시하였다. (a)에 제시된 바와 같이, 파란색으로 표시된 액체수소/액체산소 추진제는 1980년대 Ariane 1 이후로 많은 발사체에 적용되어 왔으며, 하이드라진의 이용은 줄어드는 경향을 보인다. 또한 현재 운용 중인 발사체 중 대부분은 액체수소를 상단 엔진의 추진제로 사용하는 중이다.

        
          
          

          Fig. 2 
				
          

          
            Thrust of developed upper stage engine.
          
          

          

        

      

      
        2.2 추진제 별 개발 사례
        
          케로신/액체산소
        

        우주 개발의 선두 주자 중 하나였던 구 소련, 현 러시아는 초기 우주 개발 시대부터 케로신을 이용한 엔진을 개발하여 자국 발사체의 상단 엔진으로 사용하였다. Table 1에 러시아에서 개발된 상단 엔진들 중 케로신과 액체산소를 추진제로 사용하는 엔진과 성능을 개발 순으로 나열하였다. 초기 단계 RD-0105, RD-0109, RD-0110 엔진들은 가스발생기 방식을 적용했지만, 1964년 이후 개발된 RD-58, RD-58M, RD-8, RD-120, RD-0124 엔진들은 다단연소 사이클을 이용해 기존 대비 향상된 추력과 비추력을 확보하였다.

        
          Table 1. 
				
          

          
            Kerosene/LOx upper stage engines of Russia [7].
          
          

        

        
          
            
              	
              	P0
[bar]
              	Tvac.
[kN]
              	Isp
[s]
              	
                
                  
                    
                      
                        
                          T
                        
                        
                          W
                        
                      
                    
                  
                
              
            

          
          
            	RD-0105
            	45
            	49.4
            	316
            	40
          

          
            	RD-0109
            	50
            	54.5
            	323.5
            	45.9
          

          
            	RD-0110
            	68.2
            	297.7
            	326
            	74.2
          

          
            	RD-58
            	78
            	80
            	349
            	27.2
          

          
            	RD-58M
            	70
            	80
            	350.8
            	35.5
          

          
            	RD-8
            	76.5
            	78.5
            	342
            	21.1
          

          
            	RD-120
            	162.8
            	834
            	350
            	75.6
          

          
            	RD-120 (augm.)
            	178.1
            	912
            	350
            	82.6
          

          
            	RD-0124
            	156.9
            	294.3
            	359
            	65.2
          

        

        

        예를 들어, Zenit-3SL의 2단 엔진으로 사용된 RD-120 엔진은 비추력 350초, 추력대 중량비(T/W) 82.6, 연소 압력 178 bar의 성능을 갖는다. 이는 가스발생기 방식을 사용한 초기 방식에 비해 매우 높은 연소실 압력과 20∼30초의 비추력 증가를 보여준다[7].

        소련과 함께 초기 우주 개발을 이끈 미국 또한 우주 발사체에 케로신을 이용한 상단 엔진을 개발하여 사용하였다. Table 2에 미국에서 개발된 케로신을 이용하는 상단 엔진의 종류와 성능을 나타내었다. 1955년 LR91-3 엔진이 처음 개발되었고, SpaceX 사에서는 발사체의 상단 엔진으로 케로신 엔진을 적용하였고, Falcon 1 발사체에 가압식 Kestrel 엔진을 사용하였다. 이후 재사용 측면의 성능을 향상시키기 위해 개조를 거듭하여 Merlin 1D 엔진이 개발되었다. Merlin 1D 엔진은 고성능 소재 개발과 효율적 부품 배치를 통해 구조 최적화를 이뤄냈고, 그에 따라 Table 2에서 표시된 바와 같이 매우 높은 연소압과 추력대 중량비를 달성할 수 있게 되었다[7,8].

        
          Table 2. 
				
          

          
            Kerosene/LOx upper stage engines of USA [7,9,10].
          
          

        

        
          
            
              	
              	P0
[bar]
              	Tvac.
[kN]
              	Isp
[s]
              	
                
                  
                    
                      
                        
                          T
                        
                        
                          W
                        
                      
                    
                  
                
              
            

          
          
            	LR91-3
            	45
            	356
            	311
            	61.5
          

          
            	LR105-7
            	48
            	386.4
            	316
            	85.6
          

          
            	Kestrel
            	9.3
            	31
            	320
            	60.8
          

          
            	Merlin 1DV
            	108
            	934
            	348
            	202.8
          

        

        

        중국은 2015년에는 다단연소 사이클을 이용하는 상단 엔진 YF-115를 개발하는데 성공하였다. Table 3에 YF-115 엔진의 성능을 제시하였다[11]. 높은 연소압과 추력 수준을 보이지만, 추력대 중량비는 30 정도로 러시아나 미국에서 개발된 엔진의 성능과 비교하면 비교적 낮은 편이다.

        
          Table 3. 
				
          

          
            Kerosene/LOx upper stage engines of China	[11].
          
          

        

        
          
            
              	
              	P0
[bar]
              	Tvac.
[kN]
              	Isp
[s]
              	
                
                  
                    
                      
                        
                          T
                        
                        
                          W
                        
                      
                    
                  
                
              
            

          
          
            	YF-115
            	120
            	176.5
            	341.5
            	30.2
          

        

        

        
          액체수소/액체산소
        

        액체수소를 사용하는 상단 엔진은 미국과 러시아를 필두로 1960년대부터 개발이 활발히 진행되었고 대부분 팽창기 사이클을 적용하였다.

        미국은 1960년대부터 가스발생기 방식 엔진과 팽창기 방식 엔진의 개발을 동시에 진행하였고, J-2 엔진을 시작으로 다양한 상단 엔진을 개발하였다. Table 4는 미국에서 개발된 액체수소를 사용하는 상단 엔진의 목록이다.

        
          Table 4. 
				
          

          
            LH2/LOx upper stage engines of USA[7,12,13].
          
          

        

        
          
            
              	
              	P0
[bar]
              	Tvac.
[kN]
              	Isp
[s]
              	
                
                  
                    
                      
                        
                          T
                        
                        
                          W
                        
                      
                    
                  
                
              
            

          
          
            	J-2
            	53
            	1033
            	421
            	73.2
          

          
            	J-2S
            	83
            	1,138.5
            	436
            	85.3
          

          
            	RL10A-1
            	20.7
            	66.7
            	422
            	51.9
          

          
            	RL10A-3-3A
            	32.8
            	73.4
            	444
            	54.2
          

          
            	RL10A-4
            	39.8
            	92.5
            	449
            	56.1
          

          
            	RL10A-4-2
            	42.1
            	99.2
            	451
            	60.5
          

          
            	RL10B-2
            	44.4
            	110.1
            	466.5
            	40.5
          

          
            	RL10C-1
            	24
            	106.3
            	448.5
            	57
          

        

        

        Saturn V 발사체에 사용된 J-2 엔진이 미국에서 개발한 가스발생기 방식의 대표적인 액체수소 엔진이다. 이 엔진은 1,033 kN의 매우 큰 추력을 가지며, 다음 개량형인 J-2S은 더 큰 추력을 갖는 것으로 알려져 있다.

        이후로 개발된 RL10 엔진 시리즈는 Atlas, Titan, Delta 등 여러 발사체에 사용되었으며, 현재 운용 중인 Delta 4에 장착되어 사용되고 있다. 1961년 개발된 RL10A-1 엔진을 시작으로, 2021년 개발된 RL10C-1-1 엔진에 이르기까지 수차례의 개량이 진행되었다. RL10 시리즈 엔진은 팽창기 사이클과 액체수소를 적용해 케로신을 이용한 엔진에 비해 더 높은 비추력을 확보하였다. Table 4에 도시된 바와 같이 RL10 시리즈는 비추력 약 450 s 내외, T/W 50, 연소압 40∼50 bar 정도의 성능을 가지며, 가장 최근에 개발이 완료된 RD10C-1 엔진은 190 kg의 이전 버전 대비 가벼운 무게와 448.5초의 높은 비추력 성능을 보인다[7,12,13].

        러시아 또한 액체수소 상단 엔진 개발을 시도하였으며, 개발된 엔진들을 Table 5에 요약하였다. 과거 구 소련은 1960년 달 탐사를 목표로 하는 N1 발사체의 상단 엔진으로 다단연소 방식의 액체수소 엔진 KVD-1을 개발하고, 우주 왕복선 부란의 주 엔진으로 개발된 RD-0120 엔진 역시 다단연소 사이클을 적용하였다. 이후 1997년 개발된 RD-0146 엔진은 팽창기 사이클을 선택하였다[10,14,15]. 러시아에서 개발된 엔진은 미국 대비 T/W가 전반적으로 낮다[7,14,15].

        
          Table 5. 
				
          

          
            LH2/LOx upper stage engines of USSR/Russia[7,14,15].
          
          

        

        
          
            
              	
              	P0
[bar]
              	Tvac.
[kN]
              	Isp
[s]
              	
                
                  
                    
                      
                        
                          T
                        
                        
                          W
                        
                      
                    
                  
                
              
            

          
          
            	KVD-1
            	56
            	69.6
            	462
            	25.2
          

          
            	RD-0120
            	206
            	1,860
            	455.5
            	55.0
          

          
            	RD-0146
            	79.4
            	98.1
            	463
            	38.3
          

        

        

        일본은 1970년대 중반부터 액체수소를 이용하는 상단 엔진 LE-5 계열 엔진을 독자적으로 개발하였다. Table 6은 일본에서 개발된 액체수소 엔진의 성능을 나타낸다. 시리즈의 첫 엔진인 LE-5 엔진은 가스발생기 사이클을 채택하여 챔버 압력 36.5 bar, T/W 41.22의 성능을 보여주었다. 1980년 이후에 개발된 LE-5A, LE-5B, LE-5B-2 엔진은 시리즈의 첫 엔진과 다르게 팽창기 방식으로 개발되었으며, 기존과 비슷한 450초 수준의 비추력과 30 bar 중반 대 연소 압력을 유지하면서 무게 감소 효과를 통해 추력대 중량비 측면에서 시리즈 첫 엔진보다 더 높은 성능을 갖도록 개량되었다[16-18].

        
          Table 6. 
				
          

          
            LH2/LOx upper stage engines of Japan	[16-18].
          
          

        

        
          
            
              	
              	P0
[bar]
              	Tvac.
[kN]
              	Isp
[s]
              	
                
                  
                    
                      
                        
                          T
                        
                        
                          W
                        
                      
                    
                  
                
              
            

          
          
            	LE-5
            	36.5
            	103
            	450
            	41.2
          

          
            	LE-5A
            	39.8
            	121.5
            	452
            	50.0
          

          
            	LE-5B
            	35.8
            	137.2
            	447
            	49.1
          

          
            	LE-5B-2
            	37.8
            	144.9
            	447
            	51.0
          

        

        

        그 외에도 인도, 프랑스, 중국에서도 액체수소를 이용한 상단 엔진 개발이 이루지고 있다. 인도는 자국 발사체 GSLV의 3단 엔진으로 CE-7.5 다단연소 방식 엔진과 CE-20 가스발생기 방식 엔진을 개발하였다. Table 7에 인도에서 개발된 액체수소 상단 엔진의 목록과 성능을 요약하였다[19-21].

        
          Table 7. 
				
          

          
            LH2/LOx upper stage engines of India[19-21].
          
          

        

        
          
            
              	
              	P0
[bar]
              	Tvac.
[kN]
              	Isp
[s]
              	
                
                  
                    
                      
                        
                          T
                        
                        
                          W
                        
                      
                    
                  
                
              
            

          
          
            	CE-7.5
            	58
            	73
            	454
            	17.1
          

          
            	CE-20
            	60
            	200
            	443
            	34.6
          

        

        

        프랑스는 Ariane 발사체의 상단으로 HM7B 엔진을 개발한 이력이 있고, 차세대 발사체 Ariane 6의 상단에 장착하기 위한 신형 엔진 VINCI 엔진을 최근 개발 완료하였다[22]. Table 8은 프랑스에서 개발 중인 각 엔진의 성능을 정리한 표이다. HM7B 엔진은 가스발생기 방식인 반면, VINCI 엔진은 팽창기 사이클을 채택해 비추력과 추력대 중량비를 향상하고자 하였다. VINCI 엔진의 경우 비추력 465초의 성능을 가지도록 개발되었다[23,24].

        
          Table 8. 
				
          

          
            LH2/LOx upper stage engines of France [23,24].
          
          

        

        
          
            
              	
              	P0
[bar]
              	Tvac.
[kN]
              	Isp
[s]
              	
                
                  
                    
                      
                        
                          T
                        
                        
                          W
                        
                      
                    
                  
                
              
            

          
          
            	HM7B
            	36
            	62.2
            	444.5
            	14.6
          

          
            	VINCI
            	60
            	180
            	457.2
            	32.9
          

        

        

        중국은 YF-73과 YF-75 가스발생기 방식의 엔진을 개발하여 자국 LM 3 발사체의 3단으로 사용하였다. 이후 LM 5 발사체의 2단으로 장착된 YF-75D 엔진은 팽창기 사이클을 적용하여 YF-75 대비 약 20% 높은 T/W를 갖게 되었다. Table 9는 중국의 액체수소 상단엔진의 제원을 나타낸다. 비추력은 420∼440초 수준, T/W는 19∼40 수준 정도로 미국이나 일본의 상단 엔진와 비교하면 추력대 중량비 성능이 낮은 편이다[25,26].

        
          Table 9. 
				
          

          
            LH2/LOx upper stage engines of China [25,26].
          
          

        

        
          
            
              	
              	P0
[bar]
              	Tvac.
[kN]
              	Isp
[s]
              	
                
                  
                    
                      
                        
                          T
                        
                        
                          W
                        
                      
                    
                  
                
              
            

          
          
            	YF-73
            	26.8
            	44.1
            	420
            	19.1
          

          
            	YF-75
            	36.7
            	78.5
            	440
            	32.7
          

          
            	YF-75D
            	41
            	88.3
            	442
            	41.0
          

        

        

      

      
        2.3 해외 상단 엔진 분류와 특성
        상단 엔진은 탑재체를 요구 궤도에 효율적으로 운반하는 것을 목표로 개발이 이루어진다. 따라서 상단 엔진은 구조적 효율과 에너지 효율 간의 관계에 따라 그 특징을 구분할 수 있다. Fig. 3에 이를 대표하는 지수인 질량비와 비추력을 기준으로 구분하여 표시하였다. 질량비(Mass Ratio, MR)는 Eq. 2와 같이 정의된다.
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          Fig. 3 
				
          

          
            Classify and grouping of upper stage engines[27].
          
          

          

        

        각 그룹들의 엔진들은 추진제 또는 추진제 공급 방식이 유사하다는 특징을 가지고 있는데, 구조적 효율과 에너지 효율이 모두 뛰어난 성능을 보이는 그룹 1은 모두 액체수소/액체산소 추진제를 사용하는 엔진으로 구성되어 있다. 에너지 효율은 중간 정도이지만 구조적 효율이 우수한 그룹 2에는 하이드라진과 케로신을 사용하는 엔진들이 분포되었다. 마지막으로 구조적/에너지 효율이 부족한 그룹 3에는 주로 가압 방식의 엔진들로 분류된다.

        Fig. 4는 케로신 계열이나 하이드라진을 주로 사용하는 그룹 2의 엔진들의 성능 분포를 보여준다. 이 그룹의 엔진들은 우주 개발 초기 1950년대 중반부터 개발되어 왔으며, 최근 개발된 엔진들은 특별한 기능이나 성능을 목표로 개발되는 경향이 있다. 예를 들어, 가스발생기 대신 전기 펌프를 적용한 Rutherford 엔진이나 기존에 많은 개발을 통해 확보한 기술적 자산을 바탕으로 뛰어난 에너지 효율과 구조 효율을 가지는 Merlin 1D 엔진이 대표적인 예에 해당한다.

        
          
          

          Fig. 4 
				
          

          
            Structural efficiency and specific thrust of upper stage engines in group 2[27].
          
          

          

        

        Fig. 5는 그룹 1에 해당하는 액체수소를 이용하는 상단 엔진의 개발 시기와 추력대 중량비 성능을 공급 사이클 별로 보여준다. 1960년대 개발이 시작된 RL10A-1 엔진을 필두로 팽창기 엔진들이 다른 사이클 엔진에 비해 대체로 좋은 추력대 중량비 성능을 가진다. 이런 성능적 우위를 바탕으로, 1990년대 이후부터 액체수소 상단 엔진은 대부분 팽창기 사이클을 적용하고 있다. 액체수소는 극저온 추진제로 재생 냉각 채널에서의 흡열을 통한 팽창기 사이클 사용이 가능하므로, 상대적으로 간단한 구조를 가져 엔진의 신뢰성을 높일 수 있다[28,29].

        
          
          

          Fig. 5 
				
          

          
            Supply cycle and performance of LH2/LOx upper stage engines in group 1.
          
          

          

        

        이러한 이유로 팽창기 사이클은 상단 엔진 사이클로 각광받고 있으며, 액체수소를 사용하는 팽창기 사이클 방식의 상단 엔진들은 미국, 러시아, 유럽, 일본, 중국, 인도 등 대부분의 우주 개발 선진국에서 연구 개발 및 운용이 이루어지고 있어 주목할 만하다.

      

    

    

  
    
      3. 현대 상단 엔진 개발 동향
      
        3.1 케로신 엔진
        케로신은 극저온 추진제 대비 구입 단가가 낮고 확보가 용이하며 밀도가 높은 장점으로 널리 이용되고 있다. 오랜 시간 케로신 엔진에 대한 많은 연구 개발이 수행되어 왔으며, 최근에는 필요에 따라 특별한 설계 목적과 전략을 기반으로 개발되고 있다.

        미국 SpaceX 사는 Falcon 발사체에 적용하기 위한 케로신 엔진을 개발해 왔는데, 2004년 개발된 Fig. 6의 Kestrel 엔진은 Falcon 1의 2단 엔진으로 개발되었다. 진공 추력 31 kN, 진공 비추력 320초의 헬륨을 이용한 가압식 엔진으로 핀틀을 이용해 추력을 제어하도록 개발되었다. 특히, 연소기를 열로부터 보호하기 위해 연소실과 노즐 목은 삭마냉각형 소재를 적용하였으며, 노즐 팽창부는 복사냉각을 위해 Niobium 소재를 적용하였다. 또한 고신뢰도 점화제인 Triethylaluminum-Triethylboron(TEA-TEB)을 이용하여 자연 점화가 가능하도록 하는 방식을 채택하여 다중 재시동이 가능하도록 설계하였다.

        
          
          

          Fig. 6 
				
          

          
            Kestrel engine doing ablative cooling test[30].
          
          

          

        

        SpaceX는 부스터와 상단에 동일한 엔진을 적용하기 위해 Merlin 엔진을 개발하였으며, 저가형 가스발생기 사이클 엔진을 목표로 현재까지 7번의 개선을 수행하였다. 각 개선에 따른 추력 성능 변화는 Table 10에 정리하였다.

        
          Table 10. 
				
          

          
            Performance of Merlin engine series[10,31].
          
          

        

        
          
            
              	
              	P0
[bar]
              	Tvac.
[kN]
              	Isp.vac
[s]
            

          
          
            	1A
            	53.9
            	370
            	289
          

          
            	1B
            	-
            	420
            	303
          

          
            	1C
            	61.4
            	483
            	305
          

          
            	1C+
            	67.7
            	617
            	311
          

          
            	1CV
            	61.4
            	411
            	342
          

          
            	1D
            	97.2
            	742
            	311
          

          
            	1D+
            	108
            	763
            	311
          

          
            	1D++
            	-
            	914
            	311
          

          
            	1DV
            	97.2
            	805
            	347
          

          
            	1DV+
            	108
            	934
            	348
          

        

        

        Merlin 엔진 시리즈는 성능 뿐만 아니라 기능 영역에서도 개선이 있었는데, Merlin 1A 엔진은 제작비 절감을 위해 탄소 섬유 강화 폴리머 복합재 기반의 융제형 냉각 노즐을 사용하고 Inconel 718, 알루미늄, 스테인리스 스틸 등 여러 소재를 용접해 효율적으로 터보 펌프를 제작하는 등 제작 가격을 낮추는 전략을 취했다. 비록 Falcon 1 발사체에 적용된 2번의 발사가 모두 실패했지만, 이는 차기 엔진 개발의 기반이 되었다.

        1B 엔진은 1A 엔진 대비 터빈 회전수를 증가시켜 펌프 출구압을 높이는 방법으로 추력을 상승시켰다. 점화 방식 또한 토치 점화 방식에서 TEA-TEB 화학 점화 방식으로 변경하고, Falcon 9의 상단 엔진으로 고려되었으나, 실제 비행은 진행되지 않았다.

        1C 엔진부터는 브레이징을 적용한 재생냉각 채널을 도입하여 엔진의 냉각 성능 향상과 생산 비용 감소를 동시에 달성하였고 Falcon 9에 장착되어 비행 시험이 수행되었다.

        같은 계열의 Merlin 1CV 엔진은 Merlin 1C 엔진의 진공용 버전으로 기존 1C 엔진에 팽창비를 증가시켜 진공 환경에서의 성능을 강화하였다. Fig. 7은 Merlin 1CV 엔진의 사진이다. 이 버전은 진공 추력 411 kN의 성능을 보였는데, 특기할 점은 비추력 342 s로 매우 높은 성능을 보였다.

        
          
          

          Fig. 7 
				
          

          
            Merlin 3CV without nozzle extension part[31].
          
          

          

        

        가장 최근에 개발된 1D 엔진은 신뢰도 향상과 성능 개선, 제조 과정 개선을 목표로 설계된 엔진이다. 이 엔진은 성능 측면에 있어 연소압 97.2 bar로, Merlin 1A 대비 80% 증가된 수준으로, 매우 높은 추력 성능 향상을 달성하였다.

        1D 시리즈 엔진은 두 번의 성능 개선이 이루어진 것으로 알려져 있는데, 각각 1D+ 엔진과 1D++ 엔진이다. 특히 1D++ 엔진은 1D 엔진과 같은 무게를 가지면서 110 bar 수준의 연소압력으로 914 kN의 진공추력을 가지게 되었다. 또한 기능적인 측면에서도 개선이 이루어졌는데, 이는 Fig. 8을 통해 확인할 수 있다. 무게 절감을 위해 평판형 상부 프레임 구조를 채택하고, 터보 펌프를 소형화함과 동시에 열교환기와 터빈 배기부를 일체화하는 등 작고 효율적인 부품 배치를 통해 생산성을 끌어올린 것으로 알려져 있다.

        
          
          

          Fig. 8 
				
          

          
            Size of Merlin 1D++ engine and modification of each part for achieve low weight[10].
          
          

          

        

        Merlin 1D 엔진의 파생형인 Merlin 1DV와 1DV+ 엔진은 1D 엔진에서 진공 환경 성능을 강화한 버전이고, Fig. 9는 그 중 1DV 엔진의 사진이다. 긱 엔진은 추력을 805 kN과 934 kN으로 증가시켜 높은 추력대 중량비를 달성하였다. 특히 1DV+ 버전의 경우 노즐 출구의 크기를 3.08 m로 키워 팽창비 165를 달성하여 높은 비추력을 가지도록 설계되었다[10,32-35].

        
          
          

          Fig. 9 
				
          

          
            Merlin 1DV engine without (left) and with extension part (right)[36].
          
          

          

        

        중국은 다단연소 사이클의 YF-115 엔진을 2014년 자체 개발하였다. Fig. 10은 YF-115 엔진의 모습이며, Table 3에서 제시한 바와 같이 120 bar의 연소압과 182.4 kN의 진공 추력, 341.5초의 비추력 성능을 보인다. 엔진의 유량은 54.45 kg/s로 노즐목의 크기는 0.102 m, 높이는 1.46 m로 추정된다. 이 엔진은 재생냉각 채널을 갖는 이중층 덕트 가공법, 고압 다단연소를 위한 연소실 보호 장치, 스테핑 모터를 이용한 가변 속도 제어와 각도 측정 기술과 케로신/액체산소의 다중 시동 기술이 적용되었다[11].

        
          
          

          Fig. 10 
				
          

          
            YF-115 engine[37].
          
          

          

        

      

      
        3.2 액체수소 엔진
        액체수소는 높은 비추력 성능을 발생하기 때문에 냉전 시기부터 발사체 엔진의 추진제로 활발하게 활용되어 왔고, 현재도 선진국에서는 지속적으로 엔진 개발이 이루어지고 있다.

        미국은 1950년 팽창기 사이클의 RL-10 수소 엔진 개발을 시작하였으며, 달 착륙선을 위한 추력 제어 용도로 1962년 처음 비행에 성공하였고, 이후 6번의 개선이 이루어졌다. RL-10 엔진의 성능은 Table 4에 제시하였는데, 개선된 최종 모델은 초기 모델 대비 60%의 추력 성능 향상을 이루었다. 추력 성능의 향상뿐만 아니라 기능 면에서도 개선이 이루졌는데, 주로 신뢰도 향상을 목표로 개조가 진행되었다.

        A-3 엔진은 기존 대비 빠른 냉각 밸브를 사용해 과도 상태를 제어하고자 했고 산화제 펌프의 성능개선에 주력하였다. A-3-1 엔진은 인젝터 수정을 통해 연소 효율과 기밀 성능을 개선하고, 기어 박스에 필요한 냉각수의 양을 줄이는 개선을 수행하였다. A-3-3 엔진은 노즐 목 직경 감소를 통해 연소압을 증가시키고, 펌프와 터빈을 재설계하여 효율 증가를 달성하였다. A버전의 마지막 A-4 엔진은 Fig. 11과 같이 가변 노즐을 적용해 추력을 제어하였고, 전자 점화 장치를 사용해 신뢰도를 28% 증가시킨 것으로 보고되었다[38].

        
          
          

          Fig. 11 
				
          

          
            RL-10A-4 engine with variable area nozzle[38].
          
          

          

        

        Delta 3 발사체의 상단 엔진으로 개발된 RL-10B-2 엔진의 가장 큰 특징은 가변 형상 노즐을 이용한 팽창비 변화에 있다. RL-10B-2 엔진은 Fig. 12에 보이는 바와 같이 연장 가능한 노즐을 장착해 최대 팽창비 285까지 증가할 수 있도록 설계되었다. 또한 정상 추력의 8∼104%까지 추력 조절이 가능하도록 설계되었다[12,38].

        
          
          

          Fig. 12. 
				
          

          
            RL-10B-2 with extendable nozzle[38].
          
          

          

        

        미국의 Blue Origin 사는 2013년부터 저가형의 고추력 엔진 개발을 목표로 진공 추력 710 kN을 가지는 수소 팽창기 사이클 엔진 BE-3U를 개발하였다. BE-3U 엔진은 진공 추력 710 kN의 팽창기 사이클 엔진으로, Fig. 13은 엔진의 각 파트의 형상과 위치를 간략하게 보여준다[40,41].

        
          
          

          Fig. 13. 
				
          

          
            BE-3U engine[39].
          
          

          

        

        냉전 시대 소련은 미국의 Saturn V 발사체가 역사상 가장 무거운 탑재량을 운송할 수 있는 성능에 자극받아 액체수소 엔진에 관한 연구를 시작하였다. 이 시기에 소련은 자국 기술로 액체수소 엔진 RD-0120을 개발하지만, 당시에는 극저온 추진제를 다루는데 기술의 어려움이 있어 연구가 중단되었다. 이후 1999년부터 다시 팽창기 사이클을 도입하여, 진공 추력 98.1 kN, 진공 비추력 460초 성능의 RD-0146 엔진을 개발하였다. Fig. 14는 RD0146 엔진의 모형 사진이다. 고성능 엔진 개발을 위해 액체수소를 공급하는 터보 펌프는 높은 회전수를 가지도록 설계해 크기와 중량을 최소화하고 동시에 높은 효율을 갖도록 하였다. 또한 고강도 니켈 계열 합금과 내열강을 이용해 연소실 중량을 감소시켰고, 냉각 채널 내부에 냉각핀을 도입하여 냉각 성능을 증가시키고 크기와 중량을 감소시켰다[42].

        
          
          

          Fig. 14 
				
          

          
            Mock-up of RD-0146 engine[42].
          
          

          

        

        프랑스는 유럽 내에서도 가장 활발하게 우주 개발에 참여하였으며, Fig. 15에 나타낸 HM7B 엔진과 VINCI 엔진의 개발을 적극적으로 주도하였다. 프랑스는 1973년 가스발생기형의 액체수소 엔진 HM7을 개발하여 Ariane 1∼5 발사체의 상단 엔진으로 장기간 운용해왔다. 이후 발사체의 탑재 중량 증가를 목표로 고추력 엔진을 개발하고자 하였다. 2003년부터 VINCI 엔진의 개발을 시작하였는데, 유럽의 첫 번째 팽창기 사이클 엔진으로 엔진 간소화를 통한 제작비용과 무게 감소를 목표로 하고 있다. 진공추력 180 kN, 진공 비추력 457∼465초의 성능과 함께 확장형 노즐을 사용해 단 분리 후 노즐 길이를 증가시킬 수 있도록 하여 최소 길이와 중량으로 최대 엔진 효율을 가지도록 설계한 것이 특징이다. 또한 VINCI 엔진은 다중 재점화 기능을 더하여 다양한 궤도와 위치를 선택할 수 있도록 하는 것도 추가적인 개발 목표이다[22,23,43,44].

        
          
          

          Fig. 15. 
				
          

          
            HM7B engine and VINCI engine[22,23].
          
          

          

        

        중국은 2006년부터 팽창기 사이클을 적용하고 있다. 엔진의 신뢰성 증가를 목표로 YF-75D 엔진이 개발되었다. 이 엔진은 다중 재시동 기능과 다양한 혼합 비율에서도 작동할 수 있도록 설계되어 보다 다양한 임무에 적합하도록 설계되었다. 엔진에 사용된 수소 터보 펌프는 65,000 RPM에서 동작하는데, 금속 고무 댐퍼와 하이브리드 세라믹 볼 베어링을 이용한 탄성 지지대를 통해 이중 탄성지지 효과와 로터의 동적 특성을 보장할 수 있도록 설계하였다. 특히, 수소 터빈은 저압비 아음속 터빈을 최종 축류 터빈으로 적용하여 팽창기 사이클의 파워 밸런스를 유지하고자 하였다[11].

        일본의 LE-5 엔진 시리즈는 1977년부터 2020 년까지 개발된 상단형 액체수소 엔진이다. LE-5 엔진 시리즈는 5번의 개선이 이루어졌다. 초기형인 LE-5 버전 대비 LE-5B 버전에서는 36 bar 정도의 유사한 연소압력 수준임에도 불구하고 137.2 kN 정도로 추력 성능이 30% 정도 크게 증가하였다. 이는 초기에 적용한 가스발생기와 덤프 냉각을 팽창기 사이클로 변경하고 추진제 유량을 증가시켜 가능하게 되었는데, 이를 통해 효율과 신뢰성 향상, 제작비 감소가 함께 얻어졌다. 이 외에도 팽창기 사이클의 작동 가스 온도를 낮추고 펌프 속도를 높여서 필요 흡열량을 줄였다.

        5B에서는 동시에 연소실의 열 교환량 증가를 위해 기존 니켈 튜브와 외부 판 구조에서 구리 채널로 교체하여, 연소실의 재생냉각만으로 필요 흡열량을 확보하게 되었다. 이에 따라 Fig. 16에서 보이는 바와 같이 LE-5A 엔진과 달리 노즐부의 재생냉각 채널을 제거하고 일부만 덤프 냉각을 하는 방식으로 전환할 수 있었다. 추가적으로 분사장치 구조의 단순화와 개수 감소로 생산 비용 감소와 보다 정밀한 추력 조절이 가능하도록 하였고, 스파크 점화기를 채택해 여러 번의 재시동이 가능하도록 설계하였다. 2009년 개발 완료된 5B-2 버전은 연소 압력 변동을 감소시켜 연소실의 진동 현상이 줄어드는 효과를 기대하였다. 혼합기의 분사구 위상 변경 및 분사기 소형화와 개수 증가를 통해 액체산소의 미립화를 촉진키는 방향으로 개선이 진행된 결과, 진동과 연소 압력 변동이 50% 감소하는 효과를 볼 수 있었다. LE-5B-3 버전에서는 연비를 희생하는 대신 수명을 늘리는 것을 목표로 개선이 이루어졌다. 주로 냉각 채널을 통과한 추진제와 비냉각 추진제의 혼합기 설계에서 개선이 진행되었다. 이는 현재 개발 중인 차세대 엔진인 LE-9 개발의 기반이 되었다[16,17,45,46].

        
          
          

          Fig. 16 
				
          

          
            LE-5A and LE-5B engine[17].
          
          

          

        

      

      
        3.3 메탄 엔진
        메탄 엔진은 앞서 언급한 바와 같이, 싼 가격을 통한 상용성 증가, 액체수소 대비 높은 밀도, 지구 외 행성에서 생산이 가능하다는 장점이 있다. 또한 케로신 대비 코킹이 일어나는 온도가 높기 때문에 재사용 발사체에 적합한 특성을 가진다. 이러한 특성으로 인해 메탄 엔진은 최근 활발하게 연구 개발이 진행 중이다[47,48].

        액체메탄을 사용하는 대표적인 엔진으로는 현재 상용 우주 발사체 시장을 주도하고 있는 미국 SpaceX 사의 Raptor 엔진이 있다. Fig. 17은 Raptor 엔진의 사진이다. 이 엔진은 다단연소 사이클을 통해 300 bar의 높은 연소실 압력을 구현하여 880∼2,210 kN의 높은 추력 범위와 작은 연소실 크기를 통한 효율적 설계를 동시에 달성하여 Merlin 1D 엔진의 2배에 달하는 추력대 중량비를 달성할 수 있게 하였다. 그 외에도 자체 개발한 고강도 내열 Stainless 합금 SX500을 사용해 12,000 psi의 고온고압 가스에서도 성능을 유지할 수 있도록 하였고, 기존 Merlin 1D 엔진의 TEA-TEB 점화 방식 대신 스파크 점화 장치를 사용해 더 많은 재점화가 가능하도록 하였다. 이런 설계 특성들을 통해 Raptor 엔진은 Starship 상단 발사체의 엔진으로 탑재되어 차후 SpaceX 사의 화성 탐사 임무에 사용될 것으로 예상된다[49,50].
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            Raptor engine[51].
          
          

          

        

        미국의 민간 우주비행 서비스 및 발사체와 엔진 제작사인 Blue Origin 또한 자사의 BE-4 엔진을 이용해 재사용 발사체 New Glenn을 개발하고 있다. Fig. 18의 BE-4 엔진은 연소압 134 bar, 추력 2,400 kN의 성능을 가지며, 25회 이상 재사용 하는 것을 목표로 설계되었다. 지난 2011년부터 개발이 시작되어 2019년에 목표 추력을 달성하는데 성공하였고, 2020년 납품 계약을 통해 Vulcan Centaur 발사체에 장착될 예정이다[47,52,53].
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            BE-4 engine[53].
          
          

          

        

        미국의 Relativity Space 사는 소형위성발사체 Terran 1을 개발하고 있다. 이 발사체는 추력 125 kN, 비추력 360초의 성능을 가지는 AeonVac 엔진을 상단으로 사용하는 2단 발사체이다. AeonVac 엔진은 적층제조를 활용하여 제작기간을 1/10 수준으로 단축시키고 부품 수량을 1/25 수준으로 줄이는 방향으로 개발이 진행되고 있고 2022년 발사를 목표로 한다[54,55].

        러시아 연방 우주국은 현재 운용 중인 Soyuz 2를 대체할 발사체로 Amur 발사체 개발에 착수하였으며, 2026년 첫 발사를 목표로 연구가 진행되고 있다. 2단으로 구성되는 Amur 발사체는 저렴한 발사비용을 목표로 하여, 재사용이 가능하고 부품수를 기존 Soyuz 대비 절반 수준으로 줄이는데 목표를 두고 있다. Amur 발사체의 2단 엔진으로 개발되고 있는 RD-0169V 엔진은 4개의 챔버로 구성되어 1,078.73 kN의 추력을 목표로 개발이 진행되고 있다. Fig. 19는 Amur 발사체의 개략적인 목표를 보여준다[56,57].
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            Base plan of Amur Rocket[56].
          
          

          

        

        러시아 민간 영역에서도 액체메탄 연료를 이용한 상단 엔진 개발이 진행되고 있다. Lin Industrial은 90 kg 정도의 위성을 LEO에 올릴 수 있는 2단형 ANIBA 발사체를 연구중에 있다. 이 발사체에 사용되는 상단 엔진은 추력 5 kN, 비추력 350초의 소형 엔진 1개를 이용하는 계획을 가지고 있다[58].

        유럽에서는 ESA가 차세대 Ariane 발사체 엔진으로 메탄 엔진에 대한 연구를 진행하는 한편, 이탈리아 Avio사는 Vega 발사체의 상단 엔진을 메탄 엔진으로 개량하는 연구를 진행하고 있다. Vega의 차기 버전인 Vega-E 발사체는 3단/4단에 M10 메탄 엔진을 탑재할 수 있도록 연구가 진행되고 있는데, 이를 통해 LEO에 2.2톤의 운송 능력을 갖추면서 비용 경쟁력을 확보할 수 있을 것으로 기대하고 있다. M10 엔진은 메탄 연료를 이용하는 98 kN급 팽창식 사이클 엔진으로 개발되고 있으며 적층제작을 통해 비용과 성능을 동시에 확보할 수 있도록 하였다[59,60].

        일본 항공우주연구개발기구 JAXA은 자국 중공업기업 IHI와 합작하여 메탄 연료 상단 엔진을 개발하고 있다. 2009년 개발 완료된 100 kN급 LE-8 엔진은 IHI에서 개발된 메탄 연료 엔진이며, 고공 성능 확인과 성능 개량이 꾸준하게 진행되고 있다. 2009년 개발 이후 100 kN급 엔진으로 누적 1,800 초의 연소 실험을 수행하였고, 꾸준한 기술 개발 경험의 축적을 통해 Ariane Group의 ACE-42R 엔진의 터보 펌프 개발에 참여하기도 하였다[61,62].

        중국에서도 민간 기업 주도로 메탄 연료 상단 엔진의 개발이 진행되고 있다. 중국 기업 LandSpace는 발사체 ZQ-2의 2단에 탑재될 엔진으로 TQ-11 엔진과 TQ-12 엔진을 개발하고 있다. ZQ-2 발사체의 상단 엔진은 TQ-12의 진공 버전 1 개와 8톤급 추력의 TQ-11 엔진을 버니어 엔진으로 사용한다[63]. 이 중 연소압 101 bar, 추력 800 kN의 가스발생기 사이클 엔진인 TQ-12 엔진은 2019년 200초 연소시험과 짐벌 시험에 성공한 것으로 알려져 있다[64]. Fig. 20은 TQ-12 엔진의 사진이다. 중국의 기업 iSpace는 2016년 설립된 민간 발사서비스 기업으로 2019년 4단 고체 로켓을 이용해 인공위성 궤도 투입을 성공한 이후, 2021년 시험 비행을 목표로 발사체 Hyperbola-2를 개발 중이다. 해당 발사체의 2단에는 메탄 엔진 JD-1이 적용될 예정이며, 이 엔진은 가스발생기 사이클을 통해 147 kN의 추력과 355초의 비추력을 갖도록 설계되었다[65].
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            TQ-12 engine[63].
          
          

          

        

      

    

    

  
    
      4. 결 론
      발사체의 상단엔진의 개발 동향을 파악하는데 있어 먼저 연료별 분석을 진행하였다. 최근 상업용 대형 발사체의 경우 상단으로 액체수소 엔진를 적용하는 사례가 많았고 액체메탄을 이용하고자 하는 시도도 계속되고 있다. 그리고 케로신과 가스발생기 사이클을 적용하고 있는 SpaceX의 Merlin 1D 엔진의 성능을 고려했을 때, 해당 엔진은 케로신 연료의 이론상 최대 성능에 근접한 것으로 보인다.

      최근 발사되고 있는 발사체는 대부분 액체수소를 연료로 사용하는데, 이는 수소 연료가 비추력이 높아 상단의 임무 성능에 유리하기 때문이다. 특히 액체수소 엔진은 팽창기 사이클 적용 사례가 많았는데, 이는 팽창기 사이클이 비교적 단순한 구조로 신뢰성이 높고 효율적인 크기와 중량이 가능하기 때문이다. 한편, 최근에는 Raptor 엔진을 포함하여 우주 선진국 주도로 다양한 메탄 엔진 개발이 진행되고 있다.

      2000년대 이후 연구 개발되고 있는 상단 엔진들은 공통적으로 소재 개발을 통한 성능 증대와 중량 감소, 정밀한 추진제 공급 제어와 추력 조절 범위의 증가, 구조 단순화와 부품 수 감소를 통한 신뢰도 향상에 주력하고 있으며 이를 통해 부가적으로 엔진 제작비용 절감을 목표로 하고 있다. 특히 일본의 경우는 지속적인 고성능의 액체수소 엔진과 발사체 개발을 진행하여 독자 기술을 확보하고 최근에는 점차 개발 비용이 감소되는 정도의 수준에 이르고 있다. 이는 국책연구소와 대기업 간의 협력을 통해 경쟁력 있는 기술 확보와 자국 내 생산 기술 확대를 위해 부단히 노력한 결실로 보인다. 해외 선진국의 이러한 개발 노력과 방향은 향후 국내 발사체 및 상단 엔진 개발에 참고가 될 것으로 생각된다.
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