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1. 서    론

  한국항공우주연구원은 2013년 1월 한민국 
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ABSTRACT

  Korea Aerospace Research Institute(KARI) has been developing a new launch vehicle Korea Space 

Launch Vehicle-Ⅱ(KSLV-Ⅱ) with their own technology. Thus, it is required a new launch complex 

that corresponds to a new propulsion system of launch vehicle. Because widely changing of KSLV-Ⅱ

comparing with KSLV-Ⅰ such as thrust of engine system, composition of vehicle staging, 

pneumo-hydraulic scheme of propulsion system, it is important to establishing appropriate ground 

support equipments for fuel(kerosene) filling. In this critical design process, specific supply line and 

specification of components are designed and the concept of kerosene filling is determined based on 

results of preliminary design. Also, plans of supply operation and prerequisite are established and 

operation algorithms are formed. 

       록

  한국항공우주연구원에서는 재 한민국 독자 인 기술의 한국형발사체를 개발하고 있다. 따라서 

한국형발사체의 추진기 에 합한 새로운 발사 시스템의 개발이 요구된다. 한국형발사체는 엔진 추

력, 단 구성, 추진기  배   구성품 규격 등이 나로호와는 확연히 변화되었기에 이에 히 응되

는 발사 시스템의 연료공 설비가 구축되어야 한다. 한국항공우주연구원에서는 발사 시스템의 상세

설계를 통하여 비설계 결과를 바탕으로 보다 구체 인 공 라인 구성과 구성품의 규격을 설계하

고, 충 개념을 결정하 다. 한 로신 공 운용  사 작업에 필요한 계획을 수립하 고 이에 따른 

운용알고리즘을 구성하 다.  

Key Words: KSLV-Ⅱ(한국형발사체), Launch Complex System(발사 시스템), Kerosene Filling 

System(연료공 설비), Kerosene( 로신)
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Fig. 1 Operation concept of KSLV-Ⅱ launch complex[2].

최 의 우주발사체 나로호(KSLV-Ⅰ)를 성공 으

로 발사하 고 이때의 발사운용경험을 바탕으로 

한민국 독자 기술의 한국형발사체(KSLV-Ⅱ)를 

개발하고 있다. 러시아기술로 개발된 1단 액체로

켓엔진과 한민국 기술의 2단 고체로켓엔진으

로 구성된 나로호와는 달리 한국형발사체는 75

톤  액체로켓엔진 4기로 클러스터링(clustering)

된 1단과 75톤 액체로켓엔진 1기의 2단, 그리고 

7톤  액체로켓엔진 1기의 3단으로 구성된 총 3

단형 액체추진발사체이다. 

  발사체를 성공 으로 발사하기 해서는 발사

체 추진기 의 개발이 매우 요하지만 이에 맞

는 발사 시스템 개발  구축 역시 필요하다. 

발사 시스템은 조립  검을 마친 발사체를 

발사패드로 이동  고정하고 발사  최종 기

능 검, 추진제 공   발사체 온도제어 등의 

발사운용 작업을 수행하기 한 지상시스템을 

의미한다. 각각의 발사체마다 추진제 공 방식 

 공 조건과 발사체 기립 후 고정방식 등이 

다르기 때문에 일반 으로 1기의 발사체에 1개

의 발사 시스템이 요구된다[1]. 따라서 이미 

2009년 남 고흥군 나로우주센터에 나로호 발

사에 맞추어 구축된 제1발사 가 존재하지만 한

국형발사체 엔진의 추력변화에 따른 추진제 공

조건  공 방식 등의 변화에 응되는 새로

운 발사 시스템이 필요하다. 재 한국형발사체

에 합한 제2발사 에 한 설계가 이루어지고 

있으며 나로우주센터 제1발사 의 같은 부지에 

Fig. 2 3D model of kerosene filling system.

구축될 정이다. 

  발사 시스템은 그 기능에 따라 크게 추진제

공 설비(FGSE, Fuel Ground Support 

Equipment), 지상기계설비(MGSE, Mechanical 

Ground Support Equipment) 그리고 발사 제설

비(EGSE, Electrical Ground Support Equipment)로 

구성된다. 이들은 Fig. 1에 나타낸바와 같이 서

로 유기 으로 연계된다. 이  추진제공 설비는 

액체로켓엔진의 추진제(연료  액체산소) 와 고

압가스류(공기, 질소, 헬륨)를 요구조건에 맞게 

장  공 하며, 발사 취소 시 발사체로부터 

안 하게 배출하는 등의 기능을 담당하며, 주요 

세부설비로는 연료공 설비, 산화제공 설비 그

리고 고압가스생산설비와 공 설비 등으로 이루

어진다. 

  본 논문에서는 한국형발사체 발사 시스템의 

연료공 설비에 한 기능  구성과 설계내용 

등을 소개하고자 한다.

2. 연료공 설비 상세설계

2.1 연료공 설비의 기능  구성

  한국형발사체 발사 시스템의 연료공 설비는 

액체로켓엔진의 연료로 사용되는 로신을 온도, 

압력 그리고 유량 등 발사체 요구조건에 맞춰 

발사체로의 안정 인 공 을 목 으로 설치되며 

로신을 장하고 공 하기 한 여러 가지 시
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설, 장비  지원시스템을 통칭한다. 연료공 설

비실의 3D 모델은 Fig. 2와 같고 설비의 개략도

는 Fig. 3과 같다. 연료공 설비는 역할에 따라 

로신 언로딩 설비, 로신 장 설비, 로신 

충  설비 그리고 배출 설비로 구성된다. 각 설

비에 한 설명은 아래에 서술하 다.

2.1.1 로신 언로딩(unloading)설비

  로신 언로딩설비는 운반탱크로리로부터 운

반된 로신을 장탱크로 공 하기 한 설비

이다. 로신은 발사체에서 요구하는 높은 품질

을 유지해야하기 때문에 불순물을 제거하기 

해 70 ㎛과 20 ㎛의 여과입자크기를 갖는 1차 

필터와 2차 필터가 언로딩 설비에 설치되며, 2차 

필터의 /후단에는 차동압력센서가 설치되어 

일정 차압 이상이 측정되면 필터를 세척 는 

교체하여야 한다. 

2.1.2 로신 장설비

  로신 장설비는 로신을 발사운용하기 

까지 장  보 하기 한 것으로 로신 

Fig. 4 Drawing of kerosene storage tank.

장탱크가 이에 속한다. 한국형발사체가 발사임무

를 수행하기 해 연료탱크에 장되는 로신

량 즉 발사체 내부로 공 되어야 하는 로신량

은 약 70 ㎥이며, 로신 공 운용 과정에서 발

생되는 배출  바이패스 되는 양 등을 고려하

여 80 ㎥의 로신이 지하 장탱크에 장된다. 

하지만 냉각  용존가스 제거 등의 사 작업 

과정에서 로신이 넘치는 것을 막기 해 실제 

장량보다 큰 100 ㎥ 체 의 원통형 수평탱크

가 설치된다(Fig. 4). 장탱크 상단에는 유증기

Fig. 3 Schematic diagram of kerosene filling system.
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만을 분리해 배기시키기 한 유증기 분리기

(separator)가 설치되고, 장탱크내의 압력이 일

정압력 이상 올라가는 것을 방지하기 해 안

밸 가 설치된다. 한 장탱크내의 압력을 측

정  모니터링하기 한 압력게이지(pressure 

gauge), 압력트랜스미터(pressure transmitter) 그

리고 압력스 치(pressure switch)가 설치되고 온

도를 측정하기 한 온도트랜스미터(temperature 

transmitter), 로신 장량을 측정  감지하기 

한 벨트랜스미터(level transmitter)와 벨스

치(level switch)가 설치된다. 이 계장기기들로 

부터각각의 신호를 받아 장탱크와 연계된 밸

들의 개폐상태를 제어하게 된다.  

2.1.3 로신 충 설비

  로신 충 설비는 장탱크에 보 인 로

신을 발사체 내부의 연료탱크로 충 하기 한 

라인으로 베인펌 (vane pump)가 설치되어 일

정유량이 토출된다. 1, 2, 3단으로 공 되는 유량

은 공 라인의 차압 조정(배  직경  유량조  

오리피스)  바이패스라인으로 회수되는 유량의 

조 을 통해 조 한다. 이들의 유량  사이즈는 

충 시나리오에 따른 유동해석을 통해 설계되었

고 압력손실  압력수두 등을 해석한 결과 토

출 용량 1600 L/min의 100 m 양정의 베인펌

로 결정되었다. 로신 언로딩설비에서와 마찬가

지로 순도 높은 로신을 공 하기 해 펌  

후단에 20 ㎛ 입자크기의 필터가 설치되어 연료

탱크로 충 되기에 앞서 마지막으로 여과과정을 

거친다. 충  라인에 설치된 각종 계장기기들로

부터 신호를 받아 펌 의 작동  밸 의 개폐

에 따른 로신 유동라인 등을 제어하게 된다. 

2.1.4. 로신 배출설비

  로신 배출설비는 각종 로신 충   배출

라인에 잔류하는 로신과 이물질을 드 인 탱

크로 배출시키거나 발사체 연료탱크에 과도한 

충  시, 수 를 맞추기 해 부분 배출을 시키

는 설비를 말한다. 주요 구성품으로는 드 인 탱

크가 있으며 최  배출량을 고려하여 3 ㎥ 용량

의 탱크로 설계하 다. 장설비의 장탱크와 

마찬가지로 각종 계장기기와 안 밸  등이 동

일한 목 으로 장착된다. 

2.2 연료공 설비의 운용

  연료공 설비는 무엇보다도 안 을 기본으로 

운용되어야 한다. 로신은 인화 과 자연발화

이 각각 29~74℃와 약 245℃로 매우 낮기 때문

에 로신 작업  화재안  수칙에 따라야 한

다[3, 4]. 이뿐만 아니라 운용 에 액체질소와 

같은 온액체와 고압가스류가 사용되므로 그

에 맞는 차와 안 수칙에 따라 작업이 이루어

져야 한다.

  연료공 설비를 원격 운용  데이터 측정/기

록을 해 발사 제설비와 인터페이스를 가진다. 

나로호 당시 각 설비를 장에서 직  운 하기 

하여 구축된 앙공용시설(CB)의 장 운용실

은 개조  보완 구축을 통해 재사용될 정이

며, 발사 4시간  모든 장 인원철수 후 원격 

발사운용을 한 콘솔과 서버, 인 시스템 인터

페이스 장비  통신설비 등이 발사 제소(LCC)

에 신규설치/운 될 정이다. 연료공 설비는 

이러한 발사 제설비를 통해 주요운 과 부가운

으로 구분하여 운용된다.

2.2.1 주요운

  연료공 설비의 주요운 은 발사체와 연계하

여 발사체에 로신을 충 하는 일련의 작업으

로, 로신을 공 하기 한 비과정부터 실제

충   충  과정 에 야기 될 수 있는 문제

에 한 비작업과 충 배  내에 잔류하는 

로신을 제거하여 발사 환경요구조건을 맞추는 

작업을 말한다. 주요운  순서도는 Fig. 5에 잘 

나타나있다. 첫 번째 순서로는 충 을 한 기

상태 검이 필요하다. 요구되는 공압 상태와 각

종 밸   기기들의 상태를 확인하며 구동펌

를 선정하는 작업을 말한다. 다음으로는 혹시 있

을지 모르는 이물질과 잔류 로신을 배출하기 

한 연료충 /배출라인(FDL-F)의 사 퍼지 작

업이 이루어진다. 사 퍼지 작업이 종료된 후, 

발사체 연료탱크로 로신 충 이 이루어지는데 

용존가스 제거, 펌 흡입라인에 로신 선공 , 
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Fig. 5 Sequence block diagram of main operation.

그리고 펌 작동이라고 하는 충 비작업과정

을 거친다. 용존 가스 제거는 장탱크에 연결된 

배기라인을 열어 장탱크 내 장된 로신에 

일정압력의 질소가스를 일정시간 동안 공 하여 

이루어진다. 한 펌  흡입라인에 로신이 채

워졌다는 신호를 유량스 치를 통해 받으면 펌

운 이 시작된다. 펌  흡입라인의 유량스 치

가 꺼져있을 경우 펌 운  시작  펌 단에 

로신을 흘려보내는 작업이 추가로 필요하다. 

앞에서 설명하 듯이 로신은 베인펌 를 이용

하여 공 되는데, 펌  두 기가 병렬로 연결되어 

있고, 실제로 로신 이송작업을 진행하는 펌

는 한 기뿐이다. 발사체 자체의 결함에 의한 발

사 지 상황을 제외하고 무조건 발사운용이 이

루어져야하기 때문에 이 화개념으로 나머지 한 

는 원을 켜놓고 문제 발생 시 언제든지 작

업을 신할 수 있도록 비상 기를 한다. 따라서 

펌  작동이 지되었을 때 빠르게 다른 펌 로 

환되는 알고리즘을 가지고 있다. 다음 순서로

는 발사체 연료 충 /배출라인(FDL-F)에 사 에 

냉각된 로신을 일정시간 동안 공 함으로써, 

로신과 라인간의 온도 차를 여 로신 충

작업  발생되는 온도상승을 최소화하기 한 

작업이 진행된다. 지 까지의 모든 충  비 작

업을 마치고 본격 으로 연료탱크로 로신 충

이 이루어진다. 충  알고리즘으로 시작하여 

아무런 조건과 문제없이 충 차에 따라 충

이 완료되는 것이 가장 바람직하나 모든 가능성

을 열어놓고 비상시의 체알고리즘 역시 가지

고 있어야 한다. 만약 충 작업의 시작과정에서 

실패하면 조건을 재정비하여 재시작모드를 수행

하여 모든 충 공정을 순서 로 진행하여 충

을 마치게 된다. 하지만 소유량 충   기치 

못한 문제발생으로 단된 경우 원인 악  

해결 후에 다시 소유량 충 모드로 시작하여 알

고리즘에 따라 충 공정이 완료된다. 마찬가지로 

유량 충   문제가 발생할 시에는 유량 

충 모드로 재충 이 이루어진다. 로신 충 이 

완료되면 발사체 충 /배출라인에 잔류하는 

로신을 배출시키고 질소로 퍼지하여 발사환경에 

악 향을 끼치지 않도록 하는 작업이 수행된다. 

발사체 연료탱크의 로신 부분배출과 로신 

완 배출  충 /배출라인 퍼지 작업 역시 주

요운 에 속한다. 충 작업  발사체 연료탱크

에 로신이 과충  된 경우, 모든 펌 의 작

동이 단됨과 동시에 밸 는 기상태로 돌아

가고 충 작업이 일체 단된다. 발사체 내의 부

분배출 신호를 받아 연료탱크에서 드 인 탱크

로 흐르는 배 의 밸 가 열리게 되고 연료탱크 

내의 로신이 자 과 압력수두에 의해 드 인 

탱크로 배출되며 로신이 연료탱크의 정상수

에 도달하면 다시 발사체 내의 종료신호를 받아 

부분배출을 마치게 된다. 발사 취소 시에는 연료

탱크 내의 모든 로신을 배출하여야 하는데 부

분배출과는 달리 필터를 거쳐 장탱크로 완

히 배출되며 배  내 청결도를 유지할 수 있도

록 퍼지작업을 수행한다. 

  충  후 후속 공정으로 장/입출라인 배출작

업과 드 인 탱크에서 장탱크로 로신 이송

작업이 수행된다. 로신 이송작업은 드 인 탱

크 내의 잔류하는 로신량이 많을 경우 질소가

스로 가압하여 장탱크로 이송시키는 작업이다. 

지 까지 설명한 일련의 과정들은 발사 당일 운

용 에 이루어지는 주요운  작업에 속한다. 
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2.2.2 부가운

  주요운 을 제외한 모든 로신 련 작업이 

부가운 에 속한다. 장탱크에 로신을 장하

고 높은 품질조건을 만족할 수 있도록 맞추는 

작업, 발사체에 충 하기 한 사 비작업, 발

사후의 잔류 로신을 제거하는 작업 등이 포함

된다. 

  사 비 작업으로 탱크로리의 자체펌 를 이

용하여 장탱크로 로신을 이송  장하게 

된다. 

  장된 로신은 높은 품질  발사체 요구조

건을 맞추기 해 로신 내의 수분제거, 냉각 

그리고 용존가스 제거작업을 수행하게 된다. 수

분 제거작업은 로신 내에 질소가스를 공 하

고 장탱크 내압이 일정압력 이하로 제어하며 

이 과정을 수회 반복하여 용존수분 함량을 일정

수  이하(나로호 기 )로 유지시켜야 한다. 

한 로신 내에 액체질소를 주입하여 냉각을 시

킨다. 한국형발사체에서 요구하는 로신 온도조

건은 5±2℃이다. 수분제거, 냉각, 용존가스제거 3

단계 과정을 거치면서 시료채취 후 수분함량  

질소함량 등의 분석  품질검사과정을 거치기 

때문에 사 작업만 수일이 소요된다. 따라서 

장탱크의 열손실을 최소화하기 해 단열처리가 

필요하며 0.021 W/m·K의 열 도도를 갖는 90 

mm 두께의 폴리우 탄을 이용하여 단열된다. 

한 수차례의 반복시험을 통해 온도증가율 (나

로호 기  약 1℃/day)을 측정하고 냉각 후 발

사까지의 시간을 고려하여 목표냉각온도가 결정

된다. 용존가스 제거작업은 주요운 에서 수행한 

것과 동일한 작업이 진행된다. 

  발사 후 혹은 품질검사 후 장탱크의 로신

을 펌 를 작동하여 폐유수집 탱크로 반송하는 

작업과 발사체 용탱크에 연료를 가충 하는 

작업 그리고 각종 라인의 로신 배출  퍼지

작업 한 부가운 에 포함된다.

 

2.3 로신 충 운용

  기본 으로 충 모드는 나로호의 충 개념을 

따라 소유량 충 과 유량 충  두 가지 모드

만이 존재하며, 소유량/ 유량/소유량 충  순

서로 충 작업이 이루어진다. 기 소유량 충

은 연료를 이용하여 연료탱크를 선냉각하기 

함이며 3~5분의 짧은 시간동안 충 이 이루어지

며, 유량 충 (주충 )을 통해 총 충 량의 

95~98%가량이 채워지게 된다. 마지막으로 연료

탱크의 목표수 (총충 량)를 세 하게 맞추기 

해 다시 소유량 충 이 이루어진다. 

  지상의 추진제공 설비와 발사체는 엄빌리칼

을 통해 연결되며, 발사운용 시나리오와 엔진연

소에 필요한 추진제 조건 등을 고려하여 엄빌리

칼을 통해 공 되어야하는 추진제 요구조건이 

주어진다. 로신도 마찬가지로 공 시간, 공

유량, 공 압력 그리고 공 온도가 주어진다[5]. 

공 온도는 앞에서 설명한바와 같이 발사운용의 

사 작업으로 온도증가율을 고려한 로신 냉각

을 통해 맞춰진다. 나머지 조건들은 공 라인의 

유동해석을 통해 공 조건에 맞게 충 시나리오

Pressure

(MPa)

Flow Rate

(L/min)

Temperature

(K)

Filling Time

(min)

1st stage 0.3~0.4
high flow filling: 700~800

low flow filling: 60~140

278±2 ≤702nd stage 0.2~0.3
high flow filling: 200~330

low flow filling: 60~140

3rd stage 0.2~0.3
high flow filling: 60~90

low flow filling: 30~70

Table 1. Requirements of kerosene at umbilical plate[5].
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와 라인구성  규격이 정해지게 된다[6]. 

  발사 시스템의 추진제분야에서 한국형발사체

와 나로호의 가장 큰 차이 은 1, 2, 3단 동시충

이 이루어진다는 것이다. 나로호는 1단에만 추

진제공 이 필요하 지만 한국형발사체는 3단형

으로 한 기의 펌 를 이용하여 1, 2, 3단 동시충

이 이루어져야하기 때문에 서로 복잡하게 연

되어 있다.

  발사체 내부에서 요구하는 공 조건은 Table 

1과 같다. 추진제공 설비와 발사체의 인터페이

스면인 엄빌리칼 이트에서 공 해주어야 하

는 조건을 의미한다. 한국형발사체 발사 시스템

의 연료공 설비로 사용될 정인 로신 이송

펌 는 베인펌 로 토출유량이 1600 L/min로 

일정하다. 각단별로 유량조건범 에서 최 유량

으로 공 이 되더라도 일정유량이 남게 된다. 따

라서 펌  토출유량  일부를 바이패스라인을 

통해 다시 장탱크로 보내도록 설계되었다. 

유량 충 모드 일 때에 한 개의 라인을 통하여 

바이패스 되며, 소유량 충 모드일 때에는 두 개

의 라인을 통하여 바이패스 된다. 이때의 바이패

스유량은 오리피스 사이즈를 이용하여 조 된다. 

뿐만 아니라 연료공 설비 종단의 공 라인을 

유량 라인과 소유량 라인으로 분리하여 오리

피스 사이즈를 통해 각 단별로 소유량 충 일 

때와 유량 충 일 때의 발사체 내부로 들어가

는 기유량을 결정한다. 하지만 연료탱크의 

로신 수 가 높아지면 충  수 만큼의 압력수

두가 발생하기 때문에 기유량보다 유량이 작

아지게 된다. 그리고 각 단별로 상이한 압력수두

가 발생하므로 각 단별 유량 감소율 역시 상이

하게 된다. 이뿐만 아니라 충   목표수 에 

도달한 단은 충 모드 환이 이루어지거나 충

이 종료되기 때문에, 단별로 충 도  격한 

유량 변화도 발생할 수 있음도 고려해야한다.

  이번 상세설계 에는 유동해석을 통해 발사

체 요구조건에 맞는 라인구성  오리피스 사이

즈를 결정하고 충 시간과 충 유량 등을 상

하 다. 한 발사체 내부의 배   구성품들의 

압력강하와 압력수두 그리고 지상의 공 라인을 

통한 압력강하를 고려하여 설치 정인 펌 의 

사양으로 충분한지 가능성을 검토하 다. 

3. 결    론

  본 논문에서는 한국형발사체 발사 시스템의 

연료공 설비 구성  기능과 발사운용 등에 

하여 소개하 다. 제2발사 시스템의 연료공 설

비는 3단형 한국형발사체의 연료탱크에 요구조

건에 맞춰 안정 으로 로신을 공 하기 한 

지상시스템을 말한다. 이번 상세설계단계에서는 

설비의 기능에 따른 세부 인 공 라인을 구성

하 고 상세 규격을 결정하 다. 한 소유량/

유량/소유량 충 이라고 하는 충 개념을 정하

고, 유동해석을 통해 공 요구조건에 맞춰 충

시나리오  오리피스 사이즈 등을 결정하 다. 

마지막으로 발사운용  사 작업에 한 계획 

 알고리즘을 정립하 다. 

  후속 과정에서는 각 구성품에 한 제작도면

을 설계하고, 이에 따른 실제제작이 이루어진다. 

제작완료 된 구성품은 공장인수시험(FAT)을 거

쳐 독립성능시험(AT)과 발사체 연계시험(QT)를 

거쳐 최종 으로 비행시험(FT)이 진행될 정이

다.
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