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ABSTRACT

  Development cases of space launch vehicle upper stage engine  were studied. HM-7, Vinci, 

LE-5, RL10 engines are representative upper stage engines of Europe, Japan, and United States. It 

was realized that upper stage engines were developed with more than two engine test facilities 

and the development period was 5 to 8 years accompanied with 10~11 engines.

초       록

  위성 발사체 상단용 액체로켓엔진 개발 사례를 수집하고 분석하였다. 유럽의 HM-7, Vinci 엔진, 

일본의 LE-5 시리즈, 미국의 RL10 시리즈의 개발 사례를 분석하였다. 우주 개발 선진국의 상단 엔진 

개발은 2개 이상의 엔진 시험 설비를 활용하였으며 개발 초기에는 작은 노즐 팽창비의 연소기를 장

착한  지상 개발 시험을 수행하고 비행용 고팽창 노즐의 엔진으로 고공 시험을 수행하였다. 이미 개

발된 엔진의 설계를 계승한 엔진이 아닌 경우 개발 기간은 5~8년의 기간이 소요되고 개발에 투입된 

엔진 시제는 10~11기였다.

Key Words: Liquid Propellant Rocket Engine(액체로켓엔진), Component(구성품), Test(시험),     

Range(영역)

1. 서    론

  위성 발사체의 상단 엔진은 탑재체를 궤도에 

투입하는 단(stage)의 엔진으로 고추력이 요구되

는 1단 엔진에 비해 작은 추력을 가지나 진공 

상태에서 작동되므로 팽창비가 큰 노즐을 사용

하여 엔진 비추력을 극대화시키고 임무에 따라 

재점화 기능이 요구되기도 한다. 

  상단엔진은 고공에서 점화/비행하므로 진공상

태에서 시동 절차 개발, 고공 조건에서의 성능 확

인, 고팽창 노즐의 내구성 확인 등을 위한 개발 

절차가 포함되므로 1단 엔진 시험의 개발과정과 

구별되는 점이 있다. 

  본 연구에서는 현재 미국, 유럽, 일본의 위성 

발사체에 적용되는 상단 엔진의 개발 사례를 검
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토하고 한국형 발사체 상단 엔진 개발 계획 수집

에 참조하고자 한다. 

  유럽의 아리안 5호 상단에는 임무에 따라 

Aestus엔진이나 HM7B 엔진이 탑재된다. 유럽은 

탑재체의 무게 증가를 위해 고성능 상단 엔진으

로  1998년부터 Vinci 개발에 착수하여 2010년 7

월 현재 3번째 엔진시제에 대한 시험이 진행중이

다[1]. 

  일본 최초의 자력개발엔진인 LE-5는 가스발생

기 사이클 수소엔진으로 H-I 2단에 사용되었고 

익스팬더 사이클(expander cycle)로 개량된 

LE-5A가 H-II 발사체 2단에 적용되었다. H-II 발

사체는 1998년과 1999년의 연이은 발사실패와 

발사비용이 과도하여 생산이 중단되고 LE-7A와 

LE-5B의 개량 엔진을 개발하여 현재 H-IIA 상단

에 H-IIA, H-IIB는 상단에 개발된 LE-5B를 적용

한다. 

  미국의 위성 발사체는 1958년부터 Pratt & 

Whitney사가 개발을 시작한 RL10 엔진이 용도

에 따라 개량 혹은 설계 변경을 통해 Centaur 

단에 탑재된다.

  본 연구에서는 HM7, Vinci, LE-5, RL10 등 해

외 주요 발사체 터보펌프방식 상단 엔진의 개발 

이력을 분석한다.

2. 본     론

2.1 HM7

  HM7A는 1973년부터 개발되어 1980년에 

Ariane 1의 상단에 장착되어 비행하므로써 공식 

인증되었다[2]. 유럽 연합은 HM7A를 기반으로 

성능 향상을 위해 연소압을 30bar에서 36bar로 

상향 시키고 더 큰 노즐을 장착하여 비추력을 

추가로 4초 확보하는 HM7B를 개발하고 1983년

까지 엔진 인증을 마쳤다. HM7B 엔진은 Ariane 

2, 3, 4의 3단에 장착되고 Ariane 5의 2단에 장

착되었고 현재까지 유럽의 발사체 대표적 상단 

엔진으로 활용되고 있다.

  그림 1은 HM7A의 개발 이력이다. HM7A는 

지상시험용 엔진을 4기 제작하여 시험하고 비행

용 엔진을 3기 제작하였으며 2개의 배틀쉽

(battleship)단 시험, 2기의 인증용 엔진 시험을 

통해 개발을 완료하였다[2, 3].

  엔진 4기의 지상 시험을 통해 노즐 확장부를 

제외한 엔진의 시스템 작동성, 성능을 확인하고  

확장노즐을 포함한 비행 모델 엔진의 고공시험 

3기 시험을 통해 개발하였다. 

   HM7A의 수락시험은 지상시험을 통해 수행

하였다[2]. 이는 시험 비용 절감과 노즐 확장부

를 장착하지 않은 상태의 지상시험은 고공 조건

에서의 성능을 검증할 수 있다는 . 엔진 인증용 

시제는 지상시험으로 1기 고공시험으로 1기를 

검증하는 것은 주목할 만하다. 고공 시험은 지상

시험에 비해 상대적으로 비용 및 난이도가 높으

므로 지상시험을 통해 인증 항목의 상당부분을 

대체할 수 있다면 보다 효율적인 개발이 될 수 

있다.  

  배틀쉽 단시험은 비행용 단에 비해 강도 높은 

추진제 탱크를 사용하므로 추진제 가압이 자유

롭고 엔진과 단의 연계성 확인이 필요한 시험을 

수행할 수 있는 장점이 있으므로 엔진 개발에 

유용하다. 

  HM7A 연소기는 진공에서 사용되는 고팽창비 

노즐을 개발하기 위해 엔진 시험 이전에 연소기 

개발 단계에서 고공모사 시험을 하였다. 연소기 

고공시험은 가급적 설비를 단순하게 구성하기 

위해 연소기 점화시에는 별도의 진공조건을 만

들지 않고 대기압 상태로 시동하였고 정상상태

에서는 초음속 디퓨져를 이용한 self ejecting 방

식으로 고공 조건을 만들었다. 또한 실제 비행조

건과 달리 배압 변화에 따른 노즐 확장부의 하

중ㅇ을 경감시키고자 추가적인 구조물로 노즐 

확장부를 보강하고 엔진 종료시에는 증기 이젝

터(ejector)를 작동 시켰다[4]. HM7의 엔진 고공 

시험은 연소기의 고공시험과는 달리 진공 조건

에서 점화 시험을 수행하기 위해 PF41 설비를 

이용해서 수행하였고 증기 이젝터를 이용해 시

동시 엔진 주위에 진공조건을 만들어 주고 시험

을 수행하였다[20].

  2.2 Vinci
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Fig. 1 HM7A development history[2]

Fig. 2 LE-5 development history[5]

  Vinci는 유럽의 Ariane 발사체의 차세대 엔진

으로 12톤의 탑재체를 지구정지궤도에 진입시킬 

수 있도록 하기 위해 개발 중이다. 이 엔진은 익

스팬더 사이클(expander cycle) 방식으로 다회 

재점화 기능을 기본으로 하고 있다.

  Vinci의 구성품 시험은 2002년에 시작하여 

2004년까지 이어졌는데 HM7과 달리 노즐 확장

부를 포함한 연소기 전체에 대한 고공시험은 수

행하지 않았지만 진공상태에서의 점화에 대한 

시험을 반복하여 점화시의 밸브작동시간, 추진제 

조건에 따른 점화 특성을 파악하여 시동 재현성

과 부드러운 연소압 발달이 되는 시동 절차를 

확보하였다[10].

  2005년부터 2008년까지 2기 엔진 그리고 엔진

을 재단장(refurbish)한 엔진을 이용하여 시동 종

료 절차 확보, 과도와 정상상태 작동, 재점화 시

험, 노즐 확장부 시험, 수명 확인 시험으로 총 

31회의 시험(재점화를 포함한 37회 점화)을 수행

하였고  4,672초의 누적 시험 시간을 확보하였다

[11].

  엔진 고공 시험에 활용된 독일 DLR P4.1 설

비는 재생냉각으로 하는 연소기 노즐부, 복사 냉

각 노즐부, 확장 노즐부의 3단계의 시험을 모두 

시험 할 수 있는 설비로서 재생냉각 노즐부만으

로 지상/고공시험을 수행할 수 있으며 고공 조

건에서의 김발(gimballing)시험이 가능하다. 복사 

냉각 노즐부를 추가로 장착하거나 확장 노즐부

까지 장착하여 시험하는 것도 가능하도록 디퓨

져에 아답터를 탈착하여 운영한다[12].

  엔진 고공 시험은 독일 DLR P4.1설비에서 수

행하고 프랑스 Snecma PF52 설비에서는 수평형 

지상시험을 수행한다. PF52 설비는 양산단계에

서의 수락시험 기간을 단축하기 위해 적극 활용

하여 엔진 시동시에는 진공조건에서 점화하고 

정상상태에서는 대기압상태로 시험하는 설비이

다[9].

  2.3 LE-5 

  일본이 최초로 자력 개발한 LE-5엔진은 

LOx/LH2 가스발생기 사이클 엔진으로 1977년 

개발 프로그램을 시작하여 1985년 엔진 인증을 

마쳤다. 프로토 타입(proto type) 엔진을 3기 제

작하여 시험하였는데 프로토 타입 엔진 제작에 

앞서 간이배관을 사용하여 각 구성품간의 연계 

작동성을 확인하는 11회 누적 230초의 시험을 

수행하였다. 프로토 타입 3기는 비행용 엔진에 

준하는 배관과 하니스(harness)를 갖춘 형태로 2

기의 엔진을 사용하여 1차로 18회 1,680초 시험

하였고 1차에 사용한 2기를 포함해서 모두 3기

의 엔진으로 14회 453초의 시험을 수행하였다

[7]. 프로토 타입 엔진시험은 모두 엔진제작업체

인 미츠비씨 중공업의 타시로(田代) 시험장의 수

평설비에서 노즐확장부가 없는 연소기로 지상조

건에서 시험하였다. 프로토 타입 엔진 시험에 앞

서 터보펌프와 가스발생기를 연계하는 파워팩 
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Fig. 3 LE-5B development history[6]

시험을 수행하였으며 연소기는 확장노즐 없는 

연소기로 단독 시험하였고 비행용 모델 엔진 시

험에서 최초로 확장부를 장착한 연소시험을 수

행했다.

  엔진 개발 시제는 프로토 타입을 포함해서 8

기 인증용 시제 3기로 총 11기로 개발을 완료하

였다. 

  LE-5B는 LE-5 이후 재점화 가능한 익스팬더 

사이클 엔진 LE-5A를 개발하였으나 엔진 구조상 

단시험을 위한 별도의 열교환기와 제어 밸브가 

필요하고 H-II 5번째 발사에서 LE-5A 엔진이 재

점화 후 47.5초 만에 정지하는  고장이 발생하기

도 해서 개량된 LE-5B 개발이 결정되었다[8].

  LE-5B는 LE-5A로부터 개량된 엔진이기 때문

에 신규로 개발되는 엔진에 비해 짧은 기간에 

작은 수의 개발시제를 이용한 개발이 가능했다. 

1994년에 개발 프로그램이 시작되어 1999년에 

인증을 완료하였으며 개발시제 3기 인증시제 3

기를 제작하였다. 일본의 상단 엔진 개발을 위한 

설비는 3개의 시험 설비를 활용하였는데 지상조

건의 수평형 시험 설비인 타시로(田代)시험설비

와 역시 타시로에 있으나 수직형이며 발사체 추

진시스템과 연계된 CFT(captive firing test)설비

가 있고 고공 성능시험 평가를 위한 카쿠다(角

田)우주 센터 고공연소시험 설비(HATS)가 있다. 

그림 3에서 보면 초기 개발 모델은 타시로에서 

지상 시험으로 시험을 완료하고 비행용 모델은 

상당부분 지상시험을 수행한 후 동일시제로 노

즐 확장부를 장착해 고공시험을 수행한 것을 알

수 있다. 이는 인증용 시제도 동일하며 인증용 

시제 중 1기는 발사체 추진 시스템과 연계하는 

CFT 시험을 포함하는 시험을 수행한 것은 주목

Fig. 4 RL10 high altitude test facility schematic[13]

할만 하다.

2.4 RL10

  세계 최초의 액체수소를 추진제로 사용한 엔

진으로 RL10은 익스팬더 사이클로 미국의 Pratt 

& Whitney 사가 1958년부터 개발에 착수했다. 

  엔진의 고공 시험을 위해 디퓨져 후단을 가벼

운 뚜껑으로 막고 스팀 이젝터로 진공을 만들어 

고공 환경에서의 점화 조건을 만들었으며 정상

상태에 도달하면 스팀 이젝터를 끄고 연소기 가

스와 디퓨져에 의해 작동하는 원리를 이용하였

다[13]. 

  위와 같이 엔진 시험은 수평형 설비에서 230

회의 연소시험을 성공적으로 마치고 2개의 엔진

으로 단을 구성하는 Centaur의 배틀쉽

(battleship) 시험으로 수행하였는 데 한쪽 엔진

만 점화가 되고 다른 엔진은 점화가 되지 않아

서 축적된 추진제 혼합기에 의한 역화로 폭발사

고가 일어났다. 

  엔진점화는 연소기 분사기 가운데 전기 스파

크 점화기를 가지고 있고 점화기 부근의 틈으로 

수소가 들어가는 구조인데 수직상태에서는 신뢰

성이 떨어졌다. 수평상태에서는 산소가 연소기 

안에 축적되고 페이스 플레이트 통해  작은 양

이 유입되어 수소/산소 혼합기가 점화기 주위에 

형성되지만 수직방향일 경우 점화기 주위에 혼

합기가 머물지 못하므로 점화가 불가능했던 것

으로 판단하여 별도의 점화용 산소 배관을 설치

하여 문제를 해결하였다[13].

  RL10은 Atlas와 Titan의 2단인 Centaur에 2개
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개발개시 후 
인증까지의 

기간

개발/
인증
시험 
엔진
수

시험 
횟수

누적
시험
시간
(초)

HM-7A 6년('73-'79) 11 - 25,000

HM-7B 3년('80-'83) 10 - -

Vinci 7년('98-'05)* 10** 150 45,000

LE-5 8년('77-'85) 11 376 30,293

LE-5B 5년('94-'99) 8 109 21,382

RL10A-1 3년('58-'61) - 230이
상

71,036

RL10A-4 3년('88-'91) 3 이
상

111 20,320

RL10B-2 3년('95-'98) 4이상 155 15,649

* [22] 2000년 당시 계획, ** [11]

Table 3. Upper stage engine development summary[21]의 엔진이 장착되었고 Saturn-I의 2단인 S-IV에 

장착되었으며 현재는 RL10B-2가 단일 엔진으로 

Delta IV의 상단으로 사용되고 있다[14]. 미국 발

사체의 상단용으로 여러 가지 기능 추가와 성능 

업그레이드가 꾸준히 이루어져 재점화, 비추력 

향상, 부스터 펌프를 제거하고 낮은 엔진 입구압 

적용, 연장 가능한 노즐 적용 등이 이루어 지고 

있다.

  Delta 3의 상단에 장착하기 위해 RL10의 설계

를 변경한 추력 11.2톤, 노즐 팽창비 285의 확장

형 노즐을 장착한 RL10B-2은 1995년부터 1998년 

까지 개발 되었는데 최초의 엔진 시스템 시험은 

1996년 11월에 확장 노즐부 없이 수행하였다

[19]. 

  엔진 개발사인 Pratt & Whitney 는 1996년 8

월 RL10B-2를 AEDC(Arnold Engineering 

Development Center)에 납품했고 프랑스 

Snecma사로부터 납품 받은 탄소 복합재 노즐 

확장부가 결합되어 1997년  2월 J-4 설비에서 배

틀쉽 고공시험이 수행 되었다.

  X-stage라고 불리우는 Delta 3의 단시험은 

NASA LRC(Lewis Research Center)의 Plum 

Brook Station에서 B-2 진공 시험 챔버에서 1998

년 2월부터 추진제 충전, 배출시험을 포함하는 

13회의 엔진 시험과 3회의 재점화, 총 860초의 

비행 모사 시험을 수행하였다[17]. 

  설비의 증기 공급용량 제한으로 실제 연소시

간보다는 적지만 단일시험 최대 248초 시험을 

수행하였고 B-2 설비의 한계로 확장노즐부는 장

착하지 않고 김발 작동 없이 자세제어를 위한 

추력기 작동을 확인하는 시험을 수행하였다[18].  

  RL10B-2 개발에 이용된 AEDC의 J-4 설비와 

LRC의 B-2설비는 모두 증기 이젝터를 사용하는 

고공시험 설비이다. 확장 노즐이 장착되고 긴 연

소시간을 시험할 수 있는 J-4설비에서는 RL10B-2

의 배틀쉽 시험을 수행하였고 B-2 설비에서는 

설비의 용량은 작고 비행용 노즐 확장부는 없으

나 실제 비행용 단의 기능과 성능 확인을 위한  

연소 시험을 수행하였다.

  

  2.5 종합 분석

  상단엔진개발에 있어서 고공 모사시험은 필수

적인데 엔진이 비행하는 조건과 개발 시험을 수

행하는 지상의 압력조건이 다르기 때문에 고공

시험을 통해 엔진의 성능을 평가하는 것이 필요

하다. HM7엔진은 엔진의 수락시험을 지상시험 

설비에서 수행하였고 LE-5B의 개발이력에서 보

듯이 대부분의 시제를 상당 기간 지상시험을  

수행하고 고공시험을 수행하는 것을 볼 때 고공

조건에서 작동하는 엔진임에도 지상시험의 중요

성을 확인할 수 있다. 

  엔진 시험 설비는 HM7, Vinci, LE-5, RL10가 

모두 2개 이상의 설비를 이용해서 개발되었다. 

지상시험이 가능한 설비에서 수락시험을 거쳐 

작동성 확보가 된 이후에 고공시험을 수행하는 

순서를 따르고 있으며 개발상당부분을 지상시험

설비를 이용하여 시험 부담을 분산시키고 설비

를 병렬로 활용하여 개발 기간을 단축하는 전략

이다.

  또한 HM7과 LE-5, RL10의 개발이력에서 알 

수 있듯이 엔진이 적용되는 단시험을 거쳐 엔진

을 검증하는 단계를 거치게 된다. 단시험은 구조

적인 내구성을 확보하는 배틀쉽(battleship) 방식

의 시험과 단의 비행 모델을 이용한 시험이 있
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는데 HM7의 경우 배틀쉽 시험과 단의 비행모델 

시험을 모두 수행하였으며 LE-5B는 인증시험에

는 단의 비행 모델에 장착된 연소시험이 포함되

어 있다. RL10은 개발 초기부터 2개의 엔진을 

묶은 단형태로 배틀쉽 시험을 수행하였다. 

  엔진 HM7A은 총 11기의 엔진중 2기는 인증

용 시제로 Vinci는 총 10기중 2기를 인증용, 

LE-5는 11기중 3기를 LE-5B는 8기중 3기를 인증

용으로 배정하였다. 

  일본의 액체로켓엔진 인증 기준은 인증용 시

제를 3기 제작하여 이중 2기가 인증 기준을 통

과하는 것을 기준으로 삼는데 인증 기준은 엔진 

1기당 10회의 연소시험을 통과해야 하고 그 연

소시험은 4회의 비행시험시간 시험과 6회의 수

락시험시간(50초)를 경과하는 시험으로 구성된

다. 이러한 인증기준에 부합하는 엔진이 기술적

으로 비행가능하다는 판단이다.

  미국의 RL10 엔진 시리즈의 첫 모델인 

RL10A-1 엔진은 1958년부터 시작되어 1961년 첫 

비행시험을 했으나 실질적인 양산 모델로서의 

비행은 RL10A-3 모델로 1963년 11월 이 첫비행

이었다. 사실상 초기 개발 기간을 5년으로 보아

야 할 것이다. HM7A는 6년, LE-5는 8년의 개발

기간이 소요되었고 Vinci는 초기 계획상 7년을 

예상하였다. 신규 개발되는 상단 엔진 개발 기간

은 작게는 5년, 길게는 8년 정도 걸리는 것으로 

볼 수 있다. 개발 및 인증에 투입되 엔진 개수는 

HM-7A 10기, LE-5 11기, Vinci 10기이다. 

3. 결     론

  이상에서 살펴본 상단 엔진 개발 분석을 통해 

알 수 있는 것은 지상/고공 시험을 모두 병행하

여 2개 이상의 엔진 설비를 활용하여 개발하는 

것이 일반적이며 개발 기간은 5~8년이 소요되고 

엔진의 개발, 인증시제를 포함하여 10~11기의 시

제를 투입하는 것을 알 수 있었다. 위와 같은 결

과를 통해 한국형 발사체 개발 계획에 적용할 

것이다.
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