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ABSTRACT

  In a cryogenic propellant tank the pressurant is contracted due to heat loss and the propellant 

itself evaporates. On a restartable propulsion system such phenomena are more intensive because 

the propellant contacts with the pressurant on the larger surface during the coast flight. Such 

heat and mass transfer phenomena should be considered for estimating the amount of pressurant. 

On the hypothesis that the heat and mass transfer quasi-equilibrium is achieved during the coast 

flight, the calculation process of the equilibrium pressure is presented. On the process the 

amount of loaded helium on the Falcon-1 second stage is calculated.

       록

  극 온 추진제 탱크 속에서 가압 가스는 열손실에 의해 수축하고 추진제는 기화한다. 재 화가 

있는 추진기 의 경우 무추력 비행구간에서 극 온 추진제가 가압가스와 넓은 표면 으로 하기 

때문에 이러한 상이 증 된다. 가압 가스량을 산정함에 있어 이러한 탱크 내부 열 물질 달 상

을 고려하여야 한다. 무추력 비행구간에서 열 물질 달  평형상태에 도달한다는 가정 하에 평형

압력 계산 차를 제시하 다. 이를 용하여 Falcon-1 발사체 2단에 탑재된 헬륨량을 산정하 다.

Key Words: Cryogenic Propellant(극 온 추진제), Restartable Pressure-fed Propulsion System(재 화 

가압식 추진기 ), Heat and Mass Transfer(열 물질 달), Coast Flight(무추력 비행)

1. 서    론

  극 온 추진제 탱크 가압 시 가압 가스는 열손

실에 의해 수축하여 압력이 떨어지고 반 로 추

진제는 기화하여 얼리지 공간을 채워 떨어진 압

력을 일부 보충하게 된다. 따라서 필요한 가압 가

스량을 산정함에 있어 이러한 탱크 내부 열  

물질 달 상을 고려하여야 한다.

  탱크 내부 열  물질 달 상은 그 복잡성
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으로 인해 공학  목 을 해서는 단순화된 모

델이나 실험  계식을 사용하여 해석하는 것이 

일반 이다. Jeremy H. Corpening[1]은 탱크 내

∙외부를 다섯 개의 구역으로 나 어 각 구역 간 

열  물질 달 지배방정식을 풀어 체 인 해

석을 수행하 다. Oh-Sung Kwon 등[2]은 더 나

아가 실린더 형 탱크를 길이방향으로 분할하여 

각 섹션에 해 개별 으로 열  물질 달 지

배방정식을 풀고 체를 통합하는 방법으로 해석

을 수행하 다. 이러한 방법들은 가압가스의 공

유량에 따른 얼리지 압력의 변화도 같이 볼 수 

있어 가압시스템 운용 알고리즘을 작성하는데 유

용한 정보를 제공한다. 그러나 실제 계산을 해

서는 탱크시스템 모델링과 로그래 과정을 거

쳐야 하고 시스템을 구성하는 요소들의 각종 물

리  값들을 사 에 알아야 하기 때문에 시간과 

노력이 많이 소모된다.

  발사체 기 개념설계 단계에서는 가압 가스량 

산정을 해 보다 단순한 방법을 사용하는 것이 

효율 이다. 표 으로 M. Epstein & R. E. 

Anderson[3]은 실험  결과들에 근거하여 이상  

상태에서 필요한 가압 가스량과 실제 소모량의 

비를 나타내는 Collapse Factor를 계산하는 식을 

제시하 다. 이를 다양한 형태의 탱크와 극 온 

추진제, 가압가스 조합에 용하여 실험 결과들과 

잘 일치함을 보인 바 있다. 따라서 발사체 기 

개념설계 단계에서 주어진 탱크형상, 추진제, 가

압가스 조합에 해 가압 가스량을 개략 으로 

신속히 산정하는데 M. Epstein의 Collapse Factor 

계산식은 매우 유용하게 사용된다.

  성을 궤도에 투입하는 상단들  많은 경우

는 1차 추력비행 후 상당한 시간(수십 분)동안 무

추력(무 력) 비행을 하고 재 화를 하여 2차 추

력 비행을 한다. 무추력 비행시간동안 극 온 추

진제 탱크 내 가압가스가 냉각 수축되어 압력이 

히 떨어지기 때문에 재 화를 해 탱크를 

재가압하는 과정을 거치게 된다. 이러한 경우에는 

가압 가스량 산정을 해 M. Epstein의 실험  

계식을 그 로 사용할 수 없다. 왜냐 하며 M. 

Epstein의 실험  계식은 1회의 연속  가압과 

추진제 배출 실험 결과를 토 로 만들어진 식이

기 때문이다. 따라서 무추력 비행구간의 극 온 

추진제 탱크 내 열  물질 달해석이 별도로 

필요하고 이를 토 로 재가압에 필요한 가압 가

스량을 산정하여야 한다.

  본 논문에서는 재 화가 있는 발사체 상단의 

극 온 추진제 탱크가 긴 1차 추력 비행구간에서 

부분의 추진제를 소모하고 짧은 2차 추력 비행

을 해 소량의 추진제만을 남긴 채 상당한 시간

동안 무추력 비행을 하는 경우에 탱크 내 압력강

하 값을 계산하고 재가압에 필요한 가압 가스량

을 산정하는 차를 제시하 다. 

  한 본 논문에서는 제시된 가압 가스량 산정 

차의 유용성을 확인하기 해 기존 발사체인 

Falcon-1 2단 추진기 의 탑재 가압 가스량을 직

 산정하고 추정된 실제 탑재량과 비교하는 

를 보 다.

2. 탱크 재가압에 필요한 헬륨량 산정 차

2.1 극 온 탱크 내 열  물질 달 평형

  재 화를 하는 상단 추진기 은 체로 1차 추

력 비행구간에서 목표하는 고도와 속도를 얻기 

해 체 작동시간의 부분을 소비한다. 목표 

도달 후 천이궤도를 돌 때는 작동을 멈췄다가 

성이 타원궤도의 원지 에 도달했을 때 재 화

하여 2차 추력비행을 하게 되는데 목 이 타원궤

도를 원궤도등으로 바꾸는 것이기 때문에 1차 추

력 비행시간에 비해 상당히 짧은 것이 보통이다. 

따라서 추진제의 부분을 1차 추력 비행구간에

서 소모하고 2차 추력 비행을 해 소량만을 남

긴 채 수 십분 이상 무 력 상태의 천이궤도 비

행을 하게 된다. 미국 Space-X사의 Falcon-1 가압

식 2단의 경우 1차 추력 비행은 약400 , 무추력 

천이궤도 비행은 약45분 그리고 2차 추력 비행은 

약 11 이다. 한국항공우주연구원에서 개발 정인 

KSLV-II의 3단 Variant  하나로 검토된 바 있는 

가압식 추진기 의 경우도 1차 추력비행 약 600

, 무추력 천이궤도 비행 약 50분, 2차 추력 비

행 약 10 로 설계된 바 있다. 둘 다 추진제로 액

체산소와 로신을 사용하고 가압가스로는 헬륨
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을 사용한다.

  재 화 상단 추진기 의 이러한 비행 로 일

을 참조하여 본 논문에서는 무추력 비행시간동안 

액체산소 탱크 내 압력강하 값 계산을 해 탱크 

내 소량의 액체산소와 헬륨간 충분한 열  물질 

달이 이루어져  평형상태에 도달한다고 보고 

다음과 같은 가정을 도입하 다.

1). 산화제 탱크는 완 히 단열되어 있어 외부로

부터의 열 유입  방출이 없다. (실제에 있

어서도 장시간 사용하는 상단의 극 온 탱크

는 높은 수 의 단열을 한다.)

2). 산화제 탱크 내 헬륨이 식으면서 내놓는 열

은 모두 산화제를 기화시키는데 소모된다.

3). 무추력 비행 시 소량의 추진제가 무 력 하

에서 얼리지 공간에 자유롭게 분산되어 체

비 표면 이 히 크기 때문에 액체산소

가 최 로 증발하여 탱크 내부 압력이 산소 

증기압과 같아지는  평형상태에 도달한다.

2.2 산화제 탱크 내 평형 압력 계산 차

  액체산소 증기압 곡선을 도시하면 Fig. 1의 실

선과 같다. 산화제 탱크 내 가압가스인 헬륨의 

온도/압력 변화곡선을 도시하면 Fig. 1과 같다. 

물론 헬륨의 온도/압력 곡선은 1차 추력 비행구

간의 헬륨 공  온도  탱크 압력에 따라 달라

질 수 있는데 그림에 도시한 곡선은 Falcon-1 2

단 산화제 탱크의 를 도시한 것이다.

AB

C

D

E

F

Fig. 1 액체산소 증기압 곡선  탱크 내 헬륨 압력 

변화 곡선

  Figure 1에서 A와 B사이는 1차 추력 비행구간

에 해당하는 것으로서 산화제가 배출되는 동안 

탱크 압력 15bar를 유지하기 하여 520K의 헬

륨을 지속 으로 공 하는 상황을 모사한 것이

다. 온도가 떨어지는 이유는 선행하여 공 된 헬

륨이 액체산소와의 열교환으로 계속해서 식기 

때문이다. 이 경우 공 된 헬륨이 냉각으로 수축

되어 압력이 기 때문에 일정 압력을 유지하기 

해서는 이상 인 경우보다 더 많은 헬륨이 공

되어야 한다. 그 비율은 Collapse Factor로서 

형 실린더형 탱크에 액체산소/헬륨가스 조합

의 경우 그 비율이 약 1.4이다[3].

  Figure 1에서 B와 C사이는 무추력 비행구간에 

해당하는 것으로서 산화제 탱크 내 기 공 된 

헬륨이 액체산소와의 열교환으로 식는 과정을 

모사한 것이다. 탱크 내 기체가 차지하는 부피가 

거의 일정하고 헬륨의 질량도 변하지 않으므로 

헬륨의 도가 일정한 상태에서 탱크 내 기체상

(헬륨과 산소증기 혼합기체)의 온도가 내려감에 

따라 헬륨 분압의 변화를 도시한 곡선이다.

  이 구간에서 액체산소의 증기압은 헬륨의 분

압보다 훨씬 높기 때문에 헬륨 기체가 식으면서 

내 놓는 열은 모두 액체산소 표면을 가열하여 

기화시키는데 소모될 것이다(가정 2). 이러한 액

체산소의 기화는 탱크 내 기체상의 온도가 내려

가 그 때의 액체산소 증기압이 탱크 내 기체상

의 압력과 같아질 때까지 계속될 것이다. 본 논

문에서는 이 지 을  평형상태로 보고 그때의 

압력과 온도를 무추력 비행 후 탱크 내부 얼리

지의 최종상태라고 단하 다.

   평형 을 찾는 방법은 고온 헬륨 Mhe가 

A 에서의 온도 TA에서 어떤 온도 TF까지 떨어

질 때 내놓는 열량과 기온도 T0의 액체산소 

Mox를 온도 TF까지 가열하여 기화시키는데 필요

한 열량이 같다는 에 지 평형 조건(Eq. 1)과 그

때의 온도 TF에서 헬륨의 분압 Phe와 기화된 산

소기체가 탱크 얼리지 공간에서 차지하는 분압 

Pgox의 합이 온도 TF에서 액체산소 증기압 Ps,lox

와 같다는 압력 평형 조건(Eq. 2)을 동시에 만족

시키는 온도 TF와 그때의 액체산소 기화량 Mox

를 찾는 것이다.
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          (1)

                (2)

  Equation 2에서 Phe(TF,Mhe)와 Pgox(TF,Mox)은 

헬륨  기체산소의 상태방정식이며 수식을 사

용하여 계산하거 데이터 테이블에서 읽어서 계

산할 수 있다. Ps,lox(TF)은 액체산소 증기압 곡선

을 의미하여 테이터 테이블에서 그 값을 찾을 

수 있다.

  Equation 1에서 Mhe값은 AB구간에서 공 되

는 헬륨량으로 M. Epstein의 실험식으로 계산할 

수 있으며 TA는 탱크에 공 되는 헬륨의 온도로

서 열교환기 통과 후의 값이다. T0값은 산화제 

탱크에 고온의 헬륨을 주입하기  기상태의 

액체산소 온도로서 지상에서는 탑재온도에 해당

하고 고공에서는 비행  열 유입이 포함된 값

이다. 따라서 TF가 주어질 경우 Eq. 1에서 Mox를 

구하고 이것을 Eq. 2에 입하여 만족여부를 

단할 수 있다. 만일 Eq. 2가 만족되지 않으면 TF

값을 재설정하여야 한다. 즉 Eq. 1을 Mox에 해 

풀고 Eq. 2에 입하여 TF만의 방정식을 만들고 

기 해를 Fig. 1에서 D 에 해당하는 온도인 

TD로 놓고 Eq. 2 좌변을 계산하여 압력을 구한 

다음 Eq. 2 우변 함수(액체산소 증기압 곡선)를 

이용하여 새로운 TE를 설정한다. 새로 설정된 TE

를 가지고 Eq. 2의 좌변을 다시 계산하고 역시 

Eq. 2의 우변 함수로 새로온 TF을 설정한다. 이

게 반복계산을 통해 수렴하는 TF와 Ps,lox(TF)를 

구할 수 있다.

2.3 탱크 재가압에 소요되는 헬륨량 산정

  무추력 비행 후 산화제 탱크 내  평형 압력

PF가 정해졌을 경우 2차 화를 해 필요한 압

력 PRE까지 가압하는데 소요되는 헬륨량은 다음 

수식을 사용하여 구할 수 있다.

 

 
                    (Eq. 3)

  Equation 3에서 ZOT는 산화제 탱크 내 헬륨 

압축인자이며 Rhe은 헬륨 기체상수, THT,F는 재가

압 시 에서의 헬륨 장 탱크 내 헬륨 온도이

다. 장 탱크 내 헬륨 온도를 사용하는 이유는 

엔진 시동  헬륨가스가 가열되지 않기 때문이

다.

3. Falcon-1 2단에 탑재된 헬륨량 산정

  Falcon-1 발사체에 한 기술  정보는 공개되

어 있는 내용이 매우 제한 이라 실제 탑재 헬륨

량을 설정함에 있어 Space-X사의 기  기술수

과 선진 발사체의 실제 값을 비교하여 추정한 부

분이 있음을 먼  밝힌다. 표 으로 Falcon-1 2

단의 헬륨탱크 충  압력을 400bar로 설정한 것

은 고압탱크 기술이 뛰어난힌다럽발사체 Ariane 5

가압식 상단에 헬륨탱크 충 압력이 400bar임을 

감안하 고 Space-X사도 동일 수 의 고압탱크 

기술을 용했을 것으로 단했기 때문이다.

  Table 2에 Falcon-1 2단의 주요 라미터를 정

리하 다. 추진제 탱크 운용압력은 연소실 압력을 

기 으로 동 의 다른 가압식 추진기 의 경우와 

비교하여 추정한 값이다. 연소시간과 재 화 요건

을 보면 2.1 에서 제시한 ‘탱크 내 열  물질 

달 평형’가정을 용할 수 있다고 단된다. 

  본 논문에서 사용한 Falcon-1 2단의 추진제 탱

크 부피  헬륨 탱크 부피(Table 2 참조)는 매

뉴얼등에 공개된 단면도에서 필요한 치수를 직

 측정하여 계산한 값으로서 실제 값과는 오차

가 있을 수 있음을 밝힌다.

  추진제 탱크 부피, 추진제 탱크 운용압력, 가

압가스 공 온도, 비행 로 일 등을 바탕으로 

헬륨 소모량, 산화제 기화량을 2 에 소개한 방

법으로 계산하 다. 연료탱크 가압에 소모되는 

Table 1. Falcon-1 2단 추진기  주요 라미터

추진제
연소압
(bar)

탱크압
(bar)

연소시간
(sec) 재 화 

LOX/
RP-1 9.3(*) 15(**) 418(*) 약 45분 Coasting 

후 11 간 화(*)

주) (*)-공개자료(매뉴얼)에서 확인된 값, (**)-일반  기 에 따

라 추정된 값
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추진제

탱크

총체

(m3)

헬륨

공

온도

(K)

헬륨탱크

충 압력

(bar)

헬륨

탱크

부피

(m3)

실제

탑재량

(kg)

산정된

탑재량

(kg)

4.217(***) 520(**) 400(**) 0.271(***) 15.2(**) 13.8

Table 2. Falcon-1 2단에 탑재된 헬륨량 산정

주) (***)-단면도를 측정하여 얻은 값, (**)-일반  기 에 따라 

추정된 값

헬륨량과 장탱크에 잔류하는 헬륨량을 계산하

여 최종 으로 추진제 탱크 가압을 해 탑재된 

체 헬륨량을 산정하여 보았다. 측정된 헬륨탱

크 크기와 충 압력을 바탕으로 실제 탑재량을 

추정하여 보았다. 이 게 얻은 값들을 Table 2에 

정리하 다.

  Table 2에 정리하 듯이 Falcon-1 2단에는 순

수하게 추진제 탱크 가압을 해 13.8kg정도의 

헬륨이 탑재된 것으로 단되며 이 양은 실제 

탑재량 15.2kg보다 1.4kg 은 양이다. 잉여 헬륨

량 1.4kg은 자세 제어용 추력기에서 사용할 것으

로 단된다. 실제로 Falcon-1 2단은 자세 제어

용 추력기에 탑재 헬륨을 사용한다.

4. 결    론 

  Falcon-1 2단에 실제 탑재된 헬륨 양과 해석  

방법을 통해 산정한 헬륨 양이 크게 틀리지 않

음을 확인하 다. 따라서 본 문서에서 제시한 헬

륨 양 산정 방법이 Falcon-1 2단과 같은 비행

로 일을 갖는 가압식 상단 추진기 에 해 

체로 합리 인 것으로 단된다.
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