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Abstract

Propulsion system of launch vehicle is composed with subsystems as propellant tank,

pressurization system, propellant fill/drain system, valve operating system, purge system and so

on. Among others, pressurization system is the most important subsystem, because of the

real-time control part for pressure control of propellant tank. Therefore, it is the subsystem that

must be primarily considered on conceptual design process. In this paper, the data of the

previously developed pressurization systems were collected and the optimum configuration was

selected by analysis of advantage and disadvantage of the systems.

초 록

발사체 추진기관은 추진제 탱크, 가압시스템, 추진제 충전/배출 시스템, 밸브 구동 시스

템, 퍼지 시스템 등으로 구성되어 있다. 이 중에서 가압시스템은 온보드 실시간 제어 시스

템을 포함하는 유일한 시스템으로 가장 중요한 서브시스템이다. 그러므로 추진제의 탑재량

선정 및 추진제 공급 시스템 개념설계 단계에서 가장 먼저 고려되어야 한다. 본 논문에서

는 여러 타 발사체의 가압시스템에 대해 자료 조사를 수행하였고 국산화시 개발 가능한

구성을 정리하였으며, 최종적으로 시스템 중량 비교, 운용/안전/신뢰성/확장성 등을 비교

검토하여 최적 구성을 선정하였다.
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1. 서 론

액체 추진제를 사용하는 발사체의 추진기관은

추력을 생성하는 엔진과 추진제 및 기타 필요 유

체를 공급하는 추진제 공급 시스템으로 구성되어

있다. 추진제 공급 시스템은 다시 추진제 탱크,

추진제 탱크 가압 시스템, 추진제 충전/배출 시

스템, 밸브 구동 시스템, 퍼지 시스템 등으로 구
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성되어 있다.

이 중 추진제 탱크 가압 시스템은 비행시 추

진제 탱크 압력을 일정 범위에서 제어하거나 정

해진 압력 궤적에 맞추어 제어를 수행하는 것으

로 추진제 공급 시스템 중 능동적으로 작동하는

유일한 시스템이다. 또한 단별 추진제별 각국의

특성별로 가장 다양한 방식의 시스템이 개발되어

있는 시스템이다.[1] 그 만큼 추진제 공급 시스템

의 개발에 있어 가장 비중이 높은 것으로 국산화

전략 수립시 가장 우선시로 고려되어야 한다.

본 연구에서는 향후 국내 주도의 발사체 개발

이 이루어질 경우를 대비하여 기존 발사체 구성

에 대한 자료조사를 수행하였고, 조사 결과를 바

탕으로 선정된 몇 개의 가압 시스템에 대해 기본

발사체를 기준으로 중량, 개발, 운용, 안전성, 신

뢰성, 확장성 측면에서 비교 검토하였다. 연구 결

과를 통해 국내 발사체 개발시 최적의 가압 시스

템 구성을 제시하였다.

2. 본 론

2.1 기존 발사체 구성에 대한 자료 조사

국내에서 현재 개발하고 있는 발사체와 향후

개발하려 하는 발사체는 연료로 kerosene 계열,

산화제로 Liquid Oxygen(LOX)을 사용하고 있다.

기존의 발사체 자료 조사는 국내 개발 목적에 맞

추어 kerosene과 LOX를 사용하는 발사체를 중심

으로 이루어졌으나 자료 조사의 범위를 넓이기

위해 LH2와 LOX를 추진제로 사용하는 발사체도

포함하여 수행하였다. 조사된 발사체는 주로 서

유럽, 일본, 미국 등 자료가 개방되어 있는 발사

체를 중심으로 조사하였다.

2.1.1 1단 시스템

1단 시스템 구성에 대한 자료 조사 결과는 표

1과 같다. 조사 대상이 된 시스템은 미국의

Atlas, Saturn, Vanguard, 일본의 H-II, H-IIA, 유

럽의 Ariane 5, 현재 개발 중인 KSLV-I의 1단이

다. 여기서 언급한 발사체가 LOX를 사용하거나

사용했던 발사체 전부이다.(단, 러시아 발사체는

제외) 자료는 각 발사체의 추진제, 가압제, 가압

가스 저장 방식, 가압 가스 운용 방식, 제어 시스

템의 구성을 위주로 조사하였다.

자료 조사 결과, 연료 탱크 가압은 모두 불활

성 가스인 He을 사용하고 압력 제어는 능동제어

를 통해 정확한 조절이 가능하도록 구성하였다.

LOX 탱크 가압은 He을 사용하는 경우,

Gaseous Oxygen(GOX)를 사용하는 경우가 있는

것으로 확인하였다. 그러나 연료로 RP-1, 산화제

로 LOX를 사용하는 발사체 중 최근에 사용하고

있는 Atlas III는 He을 이용하고 있다.

Ariane 5의 1단 시스템의 경우는 Liquid

Helium(LHe)을 사용하는 유일한 발사체로 외부

에 LHe 탱크를 설치하고 He을 기화시켜 사용하

고 있다.

가압 시스템의 제어 시스템 구성은 압력 제어

를 정확히 하고자 하는 경우 대부분 솔밸브와 오

리피스의 병렬 구조로 구성하였으며, 레귤레이터

만을 단독으로 사용하는 경우, 레귤레이터와 솔

밸브-오리피스를 함께 사용하는 경우도 있었다.

연료 탱크압 조절 시스템의 경우는 대부분 압

력 조절을 수행하지만 LOX 탱크 압력 조절 시

스템의 경우는 GOX를 사용한 blowdown 방식을

쓰는 예가 있었다. S-IC의 경우는 초기 비행에서

는 조절을 수행하지만 비행 경험을 축적한 9회

비행 이후부터는 blowdown 방식을 사용하였다.

Atlas-II의 경우는 boosting 단과 core 단이 나

뉘어져 있는데 boosting 단계에서는 설정된 추진

제 탱크의 압력 궤적에 따라 정확한 압력 제어를

수행하지만, 공기가 희박한 core 단의 운용구간

에서는 탱크에 작용하는 제한 조건이 없어지기

때문에 별도의 압력 조절 시스템 없이

blowdown 방식으로 탱크압을 유지한다.

H-IIA의 경우는 H-II에서 레귤레이터와 솔밸

브-오리피스 시스템으로 구성된 조절시스템에 의

해 누적된 비행 시험 결과를 바탕으로 GOX를

이용하는 blowdown 방식으로 수정하였다.

2.1.2 상단 시스템

상단 시스템 구성에 대한 자료 조사 결과는

표 2와 같다. 조사 대상이 된 시스템은 미국의
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vehicle pressurant pressurant storage pressurant conditioning control system

Atlas-I,II

1단

RP-1 He 6~8개의 개별 구형

탱크(LN2에서 냉각

됨)

터빈 출구부에서 열교환기

를 통해 가열

부스팅 구간은 열교환기 이후의 레귤레

이터로 조절: 부스터가 떨어져 나간 이후

에는 blowdown
LOX He

Atlas-III

1단

RP-1 He
2개의 개별 구형 탱

크(상온 상태)

preburner 출구부에서 분기

된 열교환기를 통해 가열

열교환기 전단의 레귤레이터를 통해 조

절LOX He

Saturn

S-IB

RP-1 He
fiber glass 구형 탱

크(상온 상태)
-

flow restrictor로 조절:안전밸브를 조절압

력범위내로 설정함

LOX GOX -

펌프 후단에서 나온 LOX를

터빈 출구부 열교환기를 통

해 기화시킴

열교환기 이후의 GOX control valve를

통해 압력 조절

Saturn

S-IC

RP-1 He
4개의 개별 구형 탱

크(LOX 탱크내)

터빈 출구부에서 열교환기

를 통해 가열

열교환기 전 오리피스와 5개의 병렬 구

성의 flow control valve(솔레노이드 밸

브)로 조절

LOX GOX -

펌프 후단에서 나온 LOX를

터빈 출구부 열교환기를 통

해 기화시킴

처음 8번 비행동안은 열교환기 이후의

GOX control valve를 통해 압력 조절 :

마지막 5번 비행은 flow restrictor 사용

Vangard
RP-1 He 2개의 개별 구형 탱

크(상온 상태)
- 레귤레이터를 통해 압력 조절

LOX He

KSLV-I

RG-1 He
6개의 개별 구형 탱

크(LOX 탱크내)

터빈 출구부 열교환기를 통

해 가열

열교환기 이전에 설치된 솔레노이드 밸

브(3개)와 오리피스로 구성된 병렬압력

제어 시스템 구성
LOX He

H-II, 1단

LH2 GH2 -

펌프 후단에서 나온 LH2를

연소실의 냉각채널을 통해

기화시킴

열교환 이후 라인에 설치된 병렬로 구성

된 솔레노이드 밸브(2개)로 압력 조절

LOX He
5개의 개별 구형 탱

크(LH2 탱크내)

터빈 출구부 열교환기를 통

해 가열

열교환기 전단의 레귤레이터와 후단의

두 개의 솔레노이드 밸브 병렬 시스템을

압력 조절

H-IIA,

1단

LH2 GH2 -

펌프 후단에서 나온 LH2를

연소실의 냉각채널을 통해

기화시킴

열교환 이후 라인에 설치된 병렬로 구성

된 솔레노이드 밸브(2개)로 압력 조절(예

상)

LOX GOX -

펌프 후단에서 나온 LOX를

터빈 출구부 열교환기를 통

해 기화시킴

blowdown

Ariane 5

1단

LH2 LH2 -

펌프 후단에서 나온 LH2를

연소실의 냉각채널을 통해

기화시킴

열교환기 이후의 솔레노이드 밸브(3개)와

오리피스로 병렬 압력 제어 시스템 구성

LOX LHe
1개의 LHe 구형 탱

크

터빈 출구부 열교환기를 통

해 기화시킴

열교환기 이후의 솔레노이드 밸브(3개)와

오리피스로 병렬 압력 제어 시스템 구성

표 1. 부스터 및 1단 추진기관의 가압 시스템 구성 [1][2][3][4][5][6][7][8][9][10][11][12]
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Delta, Atlas, Titan의 상단으로 사용하였던

Centaur, Saturn의 상단인 S-II, S-IVB, H-II와

H-IIA의 2단, 유럽의 Ariane 4의 상단인 HM7B

이다.

상단 시스템의 경우는 대부분 LH2와 LOX를

추진제로 사용하기 때문에 연료 탱크 가압 시스

템의 비교는 불가능함을 볼 수 있었다.(단, 러시

아 발사체 자료는 제외)

LOX 가압 시스템 구성은 대부분 He을 이용하

는 것으로 확인할 수 있었다. 가압 탱크의 위치

는 LH2 탱크 내에 설치하는 경우와 외부에 설치

하는 경우로 나누어짐을 확인하였다.

제어 시스템의 구성은 레귤레이터를 사용하는

경우, 제어 밸브를 사용하는 경우, 솔밸브-오리피

스 병렬 구조를 사용하는 경우 등 특별히 선호되

는 시스템 없이 각 국에 따라 시스템이 달리 구

성되었음을 확인하였다.

미국의 대표적인 상단 시스템인 Centaur는 탱

크 하단에서 He bubbler를 사용하여 가압하는

방식으로 기존 방식과 다른 구성을 하고 있음을

확인하였다.

2.1.3 조사 결과

1단과 상단 시스템의 가압 시스템 자료 조사

를 바탕으로 향후 국내에서 발사체를 개발할 경

우 추진제 탱크 가압 시스템에 대한 개발 방향을

설정하기 위해 아래와 같이 제안하였다.

- 1단/상단의 연료 탱크 가압을 위해서는 불

활성 가스인 He을 사용한다.

- 1단 LOX 탱크 가압제로 He과 GOX 사용에

대한 장단점을 비교하여 결정하여야 한다.

LHe의 사용은 단일 발사체에서만 적용하고

있으며 탱크 개발 자체가 매우 어려움으로

검토에서 제외시킨다.

- 상단 시스템의 가압제는 대부분 He을 사용

하고 있으나 GOX를 사용하는 예가 있으므

로 장단점을 비교하여 결정하여야 한다.

- 1단에서 He을 사용할 경우 가압제 탱크는

극저온 추진제 탱크 내부에만 위치한다.

- 상단 시스템에서 가압제 저장 탱크 위치는

극저온 추진제 탱크 내에 위치하는 경우와

상온 상태로 외부에 저장하는 두가지 방식

이 존재하므로 시스템의 요구 중량 대비 필

요 중량, 개발, 운용, 신뢰성, 확장성 등을

고려하여 결정하여야 한다.

- 1단의 탱크 압력 제어 시스템은 가압제로

He을 사용하는 경우 되먹임 제어를 수행할

수 있는 솔밸브-오리피스 조합의 제어 시스

템을 구성하는 것이 가장 일반적이며 국내

개발시에도 가장 합리적이다. GOX를 사용

할 경우는 기존 자료에 근거하여 되먹임 제

어가 가능한 솔밸브-오리피스 조합의 제어

시스템 구성과 blowdown 방식을 비교 검토

하여 선택하여야 한다. 단, blowdown 방식

은 시스템에 대한 정확한 예측이 가능할 경

우에 구성이 가능할 것이다.

- 상단 시스템의 탱크 압력 제어 시스템은

blowdown 방식은 적용하고 있지 않으며

모두 되먹임 제어를 수행하고 있다. 단지 제

어 방식은 여러 종류가 있지만 국내 개발시

를 고려하여 1단 제어 시스템과 동일한 개

념을 가져가는 것이 개발비용 저감, 신뢰도

확보에 더 이득이 있으므로 솔밸브-오리피

스 시스템을 구성하는 것이 합리적이다.

- 1단/상단 시스템 모두 가압제를 엔진부에서 열

교환기를 이용해 고온화시켜 가압에 이용한다.

2.2 비교 분석을 위한 시스템 구성

위 자료 조사를 근거로 향후 국내 개발시 가

능한 1단과 상단 시스템의 가압 시스템 구성을

몇가지 방식으로 정리하였다.

그림 1은 1단 가압 시스템의 구성으로 2가지

방식을 선별하였다. 두 시스템의 공통사항은 He

탱크를 LOX 탱크 내부에 위치시킨 것이다. (a)는

연료와 LOX 탱크 가압을 He으로만 하는 것이

며, (b)는 연료 탱크 가압은 LOX 탱크 내에 위치

한 He을 이용하고 LOX 탱크 가압은 LOX를 기

화시킨 GOX를 가압제로 사용하는 것이다. 외부

에 가압 탱크를 설치하는 방식은 기타 방식보다

필요 중량이 배이상 많이 필요함으로 비교 대상

에서 제외시켰다.
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vehicle pressurant pressurant storage pressurant conditioning control system

Centaur

(Delta,

Atlas,

Titan

상단)

LH2 He/GH2

He의 경우 상온의

구형 탱크

펌프 후단에서 나온 LH2를

연소실 의 냉각채널을 통해

기화시킴

He의 경우

conditioning 없음

열교환 이후 라인에 설치된 병렬로 구

성된 솔레노이드 밸브로 압력 조절

LOX 탱크의 경우 탱크 하단에 bubbler

를 설치하여 가압함.

(예상)
LOX He 상온의 구형 탱크 -

Saturn

S-II

LH2 GH2 -

펌프 후단에서 나온 LH2을

연소실 의 냉각채널을 통해

기화시킴
열교환기 후단의 레귤레이터를 통해

조절

LOX GOX -
터빈 출구부에서 열교환기

를 통해 기화시킴

Saturn

S-IVB

LH2 GH2 -

펌프 후단에서 나온 LH2를

연소실 의 냉각채널을 통해

기화시킴

열교환 이후의 솔레노이드 밸브(2개)와

오리피스로 병렬 압력 제어 시스템 구

성

LOX He
9개의 구형 탱크

(LH2 탱크내)

터빈 출구부에서 열교환기

를 통해 가열

열교환기 이후의 GOX control valve를

통해 압력 조절

H-II, IIA

2단

LH2 GH2 -

펌프 후단에서 나온 LH2를

연소실 의 냉각채널을 통해

기화시킴

열교환 이후의 솔레노이드 밸브(2개)와

오리피스로 병렬 압력 제어 시스템 구

성

LOX He
3개의 구형 탱크

(LH2 탱크내)

LOX 탱크에서 열교환을 통

해 가열

열교환 이후의 솔레노이드 밸브(2개)와

오리피스로 병렬 압력 제어 시스템 구

성

Ariane 4

상단

(HM7B)

LH2 GH2 -

펌프 후단에서 나온 LH2를

연소실 의 냉각채널을 통해

기화시킴

열교환 이후의 솔레노이드 밸브(2개)와

오리피스로 병렬 압력 제어 시스템 구

성(예상)

LOX He
1개의 구형 탱크(상

온 상태)

터빈 출구부에서 열교환기

를 통해 가열

열교환 이후의 솔레노이드 밸브(2개)와

오리피스로 병렬 압력 제어 시스템 구

성(예상)

표 2. 상단 추진기관의 가압 시스템 구성[1][2][3][4][5][6][7][8][9][10][11][12]

그림 1. 1단 가압시스템 구성

그림 2는 상단 가압 시스템 구성으로 4가지

방식을 선별하였다. 우선 1단 시스템과 동일하게

He을 사용하는 시스템, 그리고 GOX를 사용하는

시스템으로 분류하였으며, 가압제 탱크의 위치

(극저온 추진제 탱크 내부/외부)에 따라 분류하

였다. (a)는 연료와 LOX 탱크 가압을 위해 He을

사용하며 He 탱크 위치는 LOX 탱크 내 위치,

(b)는 연료와 LOX 탱크 가압을 위해 He을 사용

하며 He 탱크 위치는 외부에 위치, (c)는 연료

탱크 가압을 위해 He, LOX 탱크 가압을 위해

GOX를 사용하며 He 탱크 위치는 LOX 탱크 내

부에 위치, (d)는 연료 탱크 가압을 위해 He,
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LOX 탱크 가압을 위해 GOX를 사용하며 He 탱

크 위치는 외부에 위치한다.

그림 2. 2단 가압 시스템 구성

2.3 시스템 구성별 중량 비교

위에서 제안한 시스템에 대한 중량 비교 검토

를 수행하기 위해 가압시스템을 구성하고 있는

구성품을 먼저 정리하였다. 가압시스템은 가압용

으로 사용할 He, 가압용으로 LOX를 이용할 경

우 LOX(GOX), 가압 시스템에 이용되는 LOX 탱

크 내 LOX 기화, 가압 탱크, 열교환기, 기타 배

관 및 제어 시스템으로 구성되어 있다.

이와 같은 기본 구성을 기본으로 시스템에 필

요한 추진제량 선정, 추진제 탱크 용량 선정, 추

진제 탱크 압력 선정, 열교환기 온도 규격 선정

등의 개념 설계를 수행한 후 각 서브시스템에 대

한 중량을 산출하였다.

중량 비교 검토 결과는 1단의 경우표 3과 같

다.

중량 비교 결과 He을 이용한 가압 시스템이

He과 GOX를 함께 이용하는 가압 시스템 구성보

다 대략 150 kg의 중량 이득이 있음을 확인하였

다. 이것은 (b)의 경우가 (a)의 경우보다 필요 He

량 및 가압 탱크의 중량이 작은데 비해 가압용으

로 필요한 LOX 중량이 월등히 많기 때문이다.

내용 (a) (b)

가압용 LOX (kg) - 164.55

기화된 LOX (kg) 36.82 32.55

가압용 He (kg) 58.49 26.85

가압 탱크 (kg) 90.3 69.3

열교환기 (kg) 46.2 82.4

배관 및 기타 제어시스템

(kg)
74 74

총 필요 중량 (kg) 305.81 449.65

표 3. 1단 가압 시스템 중량 비교

상단의 중량 비교는 표 4와 같다.

내용 (a) (b) (c) (d)

가압용 LOX (kg) - - 61.74 61.15

기화된 LOX (kg) 21.41 21.45 17.77 17.80

가압용 He (kg) 19.17 21.13 6.54 6.16

가압 탱크 (kg) 61.7 88.4 42.9 58.1

열교환기 (kg) 4.95 2.87 9.26 9.2

배관 및 기타 제어시스템

(kg)
36 36 36 36

총 필요 중량 (kg) 143.23 169.85 174.21 188.41

표 4. 상단 가압 시스템 중량 비교

상단 역시 1단과 마찬가지로 중량 비교 결과

He만을 이용하는 (a), (b)의 경우가 He과 GOX를

이용하는 (c), (d)의 경우에 비해 중량에 이득이

있음을 볼 수 있다. 또 가압 탱크를 내부에 넣는

(a)와 (c)가 가압 탱크를 외부에 놓는 경우보다

중량 이득이 있음을 확인하였다.
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내용 He을 사용할 경우 (a) He과 GOX를 사용할 경우 (b)

개발

- 저장 탱크, 레귤레이터 등의 구성품이 상대적으로

많음

- 단순 열교환 과정만 있음

- 극저온 구성품 개발(필요시 고온 제품 포함)

- 설계 검증 시험시 상대적으로 쉬움

- 설계시 He은 LOX에 용해정도가 매우 낮기 때문에

설계 용량 계산이 비교적 정확함

- 저장 탱크가 필요 없고 blowdown 방식일 경우 구성품

은 오리피스만 필요하므로 매우 간단한 시스템

(blowdown 방식이 아니면 저장 탱크 유무의 차이만

있음)

- GOX 기화 과정과 열교환 과정이 있음

- 필요시 고온 구성품 개발

- 설계 검증시 산화제 펌프가 필요함으로 시험이 상대적

으로 어려움

- GOX는 LOX에 용해되는 비율이 20%이상 되며 비행시의

탱크 흔들림, 가압가스의 분사에 의한 유동 등 불확실

한 현상에 의한 GOX의 용해 정도를 예측하기 어려움으

로 설계시 필요량 계산이 어려움

운용

- 극저온 탱크 내에 위치한 He 충전 과정이 있음

- 시동과정에서 상대적으로 빠른 응답

- LOX 탱크, 연료 탱크 가압을 동일한 시스템으로 운용

- 극저온 탱크 내에 위치한 He 충전 과정이 있음(연료 탱

크만을 가압함으로 준비시간은 단축됨)

- 시동과정에서 기화과정이 있어 상대적으로 느린 응답

(시동시 지상 선가압과의 연계 구성 필요)

- LOX 탱크 가압은 GOX를 사용하고 연료 탱크 가압은

He을 이용한 가압을 이용(두가지 방법이 혼용됨) 운용

상의 복잡함이 있음

안전성
- 불활성 가스를 사용함으로 고온으로 가열을 하여도

화재 위험이 없음

- GOX를 고온으로 가열하여 사용함으로 화재 및 폭발 위

험이 매우 높음[7]

신뢰성

- 부품수량이 상대적으로 많기 때문에 운용상의 신뢰

도는 상대적으로 떨어짐

- 단, LOX/연료 탱크 가압 시스템 모두 동일한 구성

을 하고 있기 때문에 상대적으로 운용 신뢰도는 높

음

- 가압제의 저장 탱크 부분이 없기 때문에 운용 신뢰성

측면에서는 상대적으로 높음

- 단, 연료 탱크 가압에는 동일한 구성을 사용하므로 전체

적인 신뢰도가 높다고 볼 수 없음

- LOX/연료 탱크 별도의 가압시스템을 구성하고 있으므

로 이에 따른 신뢰도는 낮음

확장성

- 불활성 가스인 He을 사용함으로 어떤 추진제이던

가압제로써 사용이 가능함

- 엔진 시동시의 응답 속도가 상대적으로 빠를 것으

로 판단되어 상단 적용에도 유리할 것으로 보여 1

단/상단 동일 시스템 개발이 용이함

- 재점화가 필요한 시스템에 적용이 가능함

- GOX를 사용할 경우 LOX 탱크 가압에만 사용할 수밖에

없으므로 연료 탱크 가압은 별도의 가압시스템이 필요

하게 됨. 즉 가압 시스템 개발을 이중으로 해야 함

- 상단 시스템의 가압 시스템은 시동시가 매우 중요한데

응답 속도가 상대적으로 느리고 제어하기 힘든 기화과

정이 있어 적용이 쉽지 않으므로 1단에 국한하여 적용

하는 기술이 될 수 있음

- 재점화 시스템에는 부적합함

표 5. 1단 시스템 구성별 개발/운용/안전성 비교[1][2][3][4]
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내용 He 탱크가 외부에 위치 (b), (d) He 탱크가 내부에 위치 (a), (c)

개발

- 저장 탱크가 외부에 위치함으로 LOX 탱크와 별도

로 제작이 가능하며 복합재사용이 가능함

- 상온상태로 충전하여 저온상태까지 사용함으로 구

성품의 온도 규격 범위가 커짐

- 충전시 충전온도가 올라감으로 탱크내 가스온도 상

승을 고려하여 충전을 수행하여야 함. 그러므로 충

전시간이 상대적으로 많이 필요함(정확한 량을 예측

하기 어려움.)

- 저장 탱크가 내부에 위치함으로 LOX 탱크 개발시 이

를 고려하여 개발이 되어야 함

- 저온상태로 충전함으로 구성품의 사용 온도 범위가

상대적으로 작음

- 저장 탱크를 복합재로 제작하기가 불가능하며 금속재

질을 사용하여야 함(중량 감소가 있는지 재확인 필요)

- LOX 탱크 자체가 1단과 비교하여 작으므로 1단 비행

중 및 상단 비행 중 LOX로의 열유입에 의한 가압 가

스 온도 변화가 있을 수 있어 이에 대한 정확한 예측

필요

운용

- LOX 충전/배출과 별도로 가스 충전/배출 과정이

가능함

- He에 대한 별도의 지상 설비 불필요

- LOX 충전/배출 과정과 연계하여 충전/배출 필요

- He의 지상 냉각 장치 필요

확장성

- KSR-III 경험(열교환기를 사용하지 않는 경우)

- 최상단 시스템으로 확장이 가능

- 1단 시스템과는 차이가 있음

- 1단 시스템과 동일한 시스템으로 연계 개발이 가능

- 최상단 시스템과는 차이가 있음

표 6. 상단 시스템 구성별 개발/운용/확장성 비교[1][2][3][4]

그러나 1단 및 상단 시스템에 대한 중량 비교

결과가 1단의 경우 전체 중량에 비해 최대 150

kg 정도이고 상단의 경우는 최대 50 kg 정도이

므로 중량 비교만으로 시스템을 선정하기에는 어

려움이 있다.

2.4 시스템 구성별 운용 비교

중량 비교만으로는 시스템을 선정할 수 없으

므로 각 시스템에 대한 개발 측면, 운용 측면, 안

전성, 신뢰성, 확장성을 고려하였다.

1단 시스템에 대한 검토는 위에서 선별한 기

준에 맞추어 표 5와 같이 비교 정리하였다.

개발 측면에서는 GOX를 사용할 경우 인증과

정에서 터보펌프가 필요하게 됨으로 인증 과정이

힘들게 되는 단점이 있다.

운용 측면에서는 양 시스템 모두 He을 사용함

으로 동일한 조건이 된다.

안전성 측면에서는 불활성 가스인 He을 이용

하는 경우가 GOX를 이용하는 경우에 비해 매우

안전한 시스템으로 알려져 있다. GOX를 사용하

는 시스템의 경우 산화제를 고온화시켜 사용하게

됨으로 배관 내부에 이물질이 있을 경우 폭발 위

험성이 존재하게 된다. 이에 대한 예로 구소련의

N-1 발사체 시험시 시험장의 LOX 배관에서 폭

발이 일어나 시험장에 큰 화재가 발생한 적이 있

다.[13]

신뢰성 측면에서는 GOX를 사용할 경우는 가

압시스템이 두 개가 존재하게 됨으로 대형 발사

체에 대한 초기 개발 단계에서는 신뢰도가 떨어

질 수밖에 없다.

확장성 측면에서는 GOX를 사용하는 시스템이

1단에 국한되어 적용됨으로 상단 가압 시스템 개

발과 연계하여 개발하기 어려운 점이 있다. 반면

에 He을 사용할 경우 단에 관계없이 적용이 가

능함으로 확장성이 매우 넓다고 할 수 있다.

상단 시스템에 대한 검토는 표 6과 같다. 상단
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시스템의 비교 자료는 1단 시스템의 비교 자료에

더해 가압제 탱크의 위치에 따른 특성을 비교하

였다.

개발 측면에서는 He 탱크를 외부에 위치시킬

경우 상온의 He을 저장하여 사용하고 LOX 탱크

와 상관없이 He 탱크를 개발함으로 보다 유리한

점이 있지만 제어 구성품의 경우 온도 규격이 상

온에서 저온까지 매우 광범위하게 된다. He 탱

크가 내부에 위치한 경우는 외부에 위치할 경우

의 반대 입장이 된다. 그러나 두 시스템 모두 개

발이 가능함으로 시스템 선정의 주요 인자는 될

수 없다.

운용 측면에서도 개발 측면과 마찬가지로 특

별히 비교할 어려운 점은 없다.

결과적으로 확정성의 측면에서의 비교가 시스

템 선정의 주요 인자가 된다. He 탱크를 극저온

추진제 탱크 내부에 위치할 경우 1단 시스템과

동일한 구성이 되어 개발 측면에서는 1/상단 공

히 동일 시스템 개발로써 진행할 수 있는 장점이

있다. He 탱크가 외부에 위치할 경우는 최상단

용 추진기관을 가압식으로 선정할 경우에만 동일

시스템으로 상단과 최상단 추진기관을 개발할 수

있다.

결과적으로 상단 시스템으로 터보펌프식 추진

기관을 개발 목표로 설정하면 He 탱크가 극저온

추진제 탱크 내부로 들어간 시스템을 선정하고,

상단 시스템으로 가압식 추진기관을 개발 목표로

설정하면 He 탱크가 극저온 추진제 탱크 외부에

위치한 시스템을 선정하는 것이 국내 발사체 개

발 로직상 최적의 시스템이 될 것이다.

3. 결 론

1단과 상단 추진기관 추진제 탱크 가압 시스

템에 대한 기존 발사체에 대한 자료조사를 수행

하였고, 그 결과 1단과 상단 가압 시스템에 적용

가능한 몇가지 시스템을 선정하였다. 이를 기준

으로 국내 개발시 최적의 시스템을 선정하기 위

해 중량 검토, 개발, 운용, 안정성, 신뢰성, 확장

성 측면에서 비교 검토하였다.

검토 결과 1단 가압 시스템의 최적 구성안은

연료와 LOX 탱크 가압을 위해 가압제로 He만을

사용하고 He 탱크는 LOX 탱크 내부에 위치하도

록 구성하는 그림 1에 (a)가 최적의 구성임을 확

인하였다. 상단 가압 시스템의 경우는 1단과 동

일하게 He을 가압제로 선정하여야 하고, 가압제

탱크의 위치는 추진기관을 터보펌프식으로 선정

할 경우 그림 2의 (a)와 같이, 가압식 추진기관을

선정할 경우 그림 2의 (b)와 같이 구성하는 것이

국내 개발 로직상 최적의 구성이 될 것이다.
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