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ABSTRACT

  An active anti-ship missile decoy system was designed conceptually to analyze propulsion system 

requirements and feasibility to use a liquid bi-propellant rocket engine. Overall mass, size, and shape 

were assumed referring to specifications of Nulka which was developed by US and Australia in 1990s. 

The propulsion system was assumed to be a 1,000 N-class H2O2/kerosene rocket engine with a 

pressurized feed system. A three-degree-of-freedom optimal trajectory was calculated based on the 

assumptions, and mass budget was designed from the calculation results. It was found that the 

requirements for the propulsion system is that it shall be operated more than 100 sec; it shall be 

re-ignitable; it shall have a throttle capability of a range from 35% to 100% when the maximum thrust 

at sea level is 1,000 N.

       록

  능동형 함 유도탄 기만기의 추진 시스템 요구 조건  장성 액체 이원추진제 로켓 엔진의 용 

가능성을 악하기 해 개념 설계를 수행하 다. 이미 미국과 오스트 일리아에서 공동 개발하여 운

용 인 Nulka의 제원을 통해 시스템의 기본 인 무게, 크기 등을 가정하 고, 1,000 N  과산화수소

/ 로신 로켓 엔진과 가압식 추진제 공  방식으로 추진 시스템을 가정하 다. 이를 바탕으로 최  궤

을 설계하 고 그 결과를 통해 하부 시스템들의 무게 분포를 측하고 실  가능성을 확인하 다. 

그 결과, 100  이상의 운용 시간, 엔진 재 화, 그리고 최  지상 추력 1,000 N의 경우 최소 35%까지

의 추력 제어 성능이 추진 시스템의 요구 조건으로 도출 되었다.
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1. 서    론

  1960년  이후 사용되기 시작한 함 유도탄
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은 함정에 치명 인   하나로 평가받고 

있다[1,2]. 함 유도탄의 성능 향상에 맞게 공 

방어 체계 역시 강화되었고 그로 인해 식 

함정에는 유도탄을 직  괴하는 방식 

(hardkill)과 기만기를 이용해 유도탄을 무력화시

키는 방식 (softkill)을 함께 운용하는 공 방어 

시스템이 구축되었다. 이  softkill 방식은 수동

인 방어 방식으로, 외선 유도탄의 열 추 을 

방해하는 flare, 이더 유도탄을 교란시키는 

chaff나 electronic countermeasure (ECM)등이 

있다. 그러나 flare 식별 기능 혹은 electronic 

counter-countermeasure (ECCM)의 개발로 인해 

기존의 softkill 방식의 효용성이 감소하게 되면

서 최신 혹은 미래의 함 유도탄에 응하기 

한 능동 인 softkill 방식의 필요성이 두되

었다[3]. 

  1980년 에 미국과 오스트 일리아에서 공동

으로 개발한 능동형 함 유도탄 기만기인 

Nulka는 추력 제어가 가능한 로켓에 역 RF 

계기를 실은 시스템이다[3,4]. Nulka는 추력 

제어가 가능한 로켓 덕분에 특정 고도를 유지하

며, Fig. 1에 보이는 것과 같이 노즐 출구에 있

는 탭으로 추력 방향을 제어하여 함정의 속도로 

움직일 수가 있고, RF 계기를 이용해 이더 

반사 면 을 매우 높일 수 있다. 결과 으로 

chaff나 ECM처럼 수동 인 교란이 아니라 능동

으로 함 유도탄을 기만시킬 수 있다. 한 

자체 flare  flare 투사 장치 역시 탑재가 가능

하다[4]. 

  추력 제어가 가능한 로켓 엔진은 능동형 함 

유도탄 기만기의 핵심 기술  하나다. Nulka의 

경우 고체 추진제 로켓 모터를 사용하 는데, 추

진제 소모율에 맞게 설계된 추진제 그 인 형상 

때문에 발사 후 능동 인 추력 제어가 거의 불

가능하다. 하지만 시스템이 액체 추진제 로켓 엔

진에 비해 간단하여 소형 시스템에 합하기에 

한 임무 활용도를 가질 경우 매우 유용하다. 

액체 추진제 로켓의 경우 소형 시스템에서 운용

하기엔 다소 복잡하지만 능동 인 추력 제어나 

재 화가 가능하기 때문에 임무 활용도나 유연

성을 높일 수 있다.

  본 연구의 목 은 능동형 함 유도탄 기만기

의 추진 시스템 요구 조건 분석  장성 액체 

이원추진제 로켓 엔진의 용 가능성을 악하

는 것이다. 따라서 본 논문에서는 Nulka의 제원 

악, 추진 시스템의 개념 설계, 최  궤  계산, 

무게 분포 측의 과정으로 구성된 능동형 함 

유도탄 기만기의 개념 설계 과정 소개  결과 

분석을 보이고자 한다. 

  본 연구에서 액체 추진제는 과산화수소와 

로신을 사용하는 것으로 가정하 다. 과산화수소

는 독성이 없고, 상온에서 액체로 존재해 취 이 

용이하고 친환경이라는 장  덕분에 추진제로 

활용하는 연구가 최근에 활발히 진행되고 있다

[9]. 한 과산화수소를 이용하는 이원 추진제 

로켓 엔진의 경우 과산화수소를 매 분해 시켜 

얻는 고온의 산소 가스를 통해 별도의 화장치 

없이 바로 연소를 시킬 수 있어 재 화가 용이

하다는 장 이 있다. 본 연구에 필요한 비추력 

성능 분석이나 무게 측은 실제 실험 데이터를 

기반으로 수행되었다[9].

2. 시스템 공력 특성 측  추진 시스템 개념 설계

2.1 Nulka의 제원  공력 특성 측

  Nulka의 제원을 기 으로 개념 설계를 수행하

기 해 자료 조사를 수행했지만 해외 문헌에 

제시된 략 인 제원과 형상만 악이 가능했

다. 특히 추진 시스템 련 제원은 추력 방향 제

어 방식만 알려져 있기 때문에 추진 시스템의 

개념 설계는 처음부터 가정을 통해 수행되었다. 

Table 1에 Nulka의 알려진 제원을 나타내었다. 

체 인 형상은 Fig. 1에 보이는 것과 같이 실

린더 형상이다. 

Mass

(kg)

Length

(mm)

Diameter

(mm)

Operation time

(s)

50~68 ~2,000 ~200 55  이상

Table 1. Specifications of nulka[4,5].
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Fig. 1 Nulka.
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Fig. 2 Lift coefficient of the assumed body shape.

  최  궤 을 계산하기 해서는 공력 특성이 

필요하다. 공력 특성을 계산하기 해 시스템의 

형상을 Nulka 크기의 단순 실린더라 가정하고 

Missile DATCOM을 이용해 공력 계수  압력 

심의 치를 계산했다[6]. 계산 결과는 Fig. 2

에서 Fig. 4에 보 다. 공력 계수 계산에 필요한 

기  면 은 실린더의 단면 이고, 압력 심의 

치는 시스템의 최상단에서 측정되었다. Fig. 4

의 압력 심의 치가 음의 값을 갖는 것은 최

상단 아래쪽에 치하는 것을 의미한다. 

2.2 추진 시스템 개념 설계

  발사 후 운용 고도에 최 한 빨리 도달하기 

해서는 높은 기 추력  무게 비율이 효과

이다. 하지만 운용 고도 도달 이후에는 추력을 

지속 으로 감소시켜야하므로, 기 추력이 높을
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Fig. 3 Drag coefficient of the assumed body shape.
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Fig. 4 Center of pressure location of the assumed 

body shape.

수록 요구되는 추력 제어 범 가 넓어진다는 어

려움이 있다. 따라서 기 추력  무게 비율을 

히 선정해야 한다. 

  먼  최소 추력 범 를 결정하기 해 CEA를 

이용해 연소실 압력의 변화에 따른 비추력의 변

화를 분석했다[7]. 추진제 유량 제어를 통해 추

력을 제어한다고 가정하 는데, 이 경우 연소실 

압력이 추력에 비례해서 변하고, 연소실 압력이 

지속 으로 감소하면 노즐 내부에서 유동 박리

가 일어나 비추력이 격히 떨어진다. 따라서 최

소 추력은 유동 박리가 일어나지 않는 과  팽

창 조건이라고 가정하 다. 유동 박리가 발생하

는 조건은 Eq. 1과 같다[8]. 

( ) 0.22
3i a c aP P P P −= (1)
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Fig. 5 Throttle vs. specific impulse.

  여기서 하첨자 i는 박리 발생, a는 기, 그리

고 c는 연소실을 의미한다. 즉 노즐 출구 압력이 

박리 발생 압력 이하로 떨어지게 되면 노즐 내

부에서 유동 박리가 발생하는 것이다. 연소실 압

력이 높을수록 지상 비추력 성능이 우수하고 추

력 제어 범 도 넓지만, 가압 탱크의 무게를 고

려해야하기 때문에 연소실 압력은 30 bar로 가

정하 다. Fig. 5에 CEA 분석 결과  유동 박

리 후 비추력 측 결과를 보 는데, 노즐의 면

비가 3.5일 때 연소실 압력 약 8 bar (최  추

력의 약 20%)까지는 유동 박리가 일어나지 않을 

것으로 측되었지만, 안  마진을 고려해 본 연

구에서는 최소 추력 범 는 25%까지로 정하

다. 

  최  추력을 결정하기 해 주어진 기 추력 

 무게 비와 연소 종료 시 무게에 한 기 

무게  요구되는 최소 추력 범 를 측한 결

과를 Fig. 6에 보 다. 기만기의 요구 운용 시간

을 120 로 가정할 때, 운용 시간동안 최  추

력에서 최소 추력까지 선형 으로 감소한다고 

하고 Fig. 5의 비추력 변화를 용한 결과이다. 

Fig. 6에 의하면, 기 추력  무게 비가 1.6 미

만이어야 최소 추력 범  25% 조건에 부합한다. 

한 Nulka의 무게 제원을 고려할 경우, 연소 

종료 시 무게는 30 kg 미만이어야 한다. 이를 바

탕으로 함 유도탄 기만기의 기 무게는 65 

kg, 최  추력은 1,000 N으로 정하 고 Table 2

에 추진 시스템의 상 제원을 정리하 다. 

Parameter Value

Propellants 90% H2O2/Jet-A-1

O/F ratio 7.5

Thrust (N) 1,000

Chamber pressure (bar) 30

Nozzle expansion ratio 3.5

Minimum throttle 25%

Burn time (s) 120

Table 2. Estimated specifications of propulsions system.
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Fig. 6 Mass and throttle range estimation.

3. 최  궤  계산  무게 분포 설계

3.1 2 자유도 최  궤  계산

  실제 운용  추진제 소모량과 항속 시간 혹

은 항속 거리를 측하기 해 가상 임무를 설

계하여 2 자유도 최  궤 을 계산하 다. 본 논

문에서의 가상 임무는 임무 고도까지 상승 후 

고도를 유지하면서 등속 수평 비행하는 것으로 

설정하 다. 임무 고도는 15 m, 수평 비행 속도

는 일반 인 함정의 최  속도와 비슷한 14 

m/s로 가정하 다. 수평 방향으로의 가속은 기

만기가 임무 고도에 도달한 이후부터 이 지는 

것으로 임무를 구성하 다. 추력 방향 제어는 비

교  단순한 구조인 제트 베인이나 제트 탭으로 

구 한다고 가정하 고 이때의 추력 손실은 추

력 방향각에 선형 으로 비례한다고 가정하 다; 

추력 방향각이 10°인 경우, 추력 손실은 10%이

다. 
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Fig. 7 Free body diagram for optimal trajectory 

calculation.

  Fig. 7에 가상 임무의 자유물체도를 보 다. 

본 의 2 자유도 계산은 질 의 2차원 평면 운

동으로 가정하 기에 추력 방향 제어나 공기력

에 의한 회 은 고려되지 않았다. x 축은 수면과 

평행하고 y 축은 수면에 수직한 방향이다. 수면 

부근에서 비교  낮은 속도로 움직이기 때문에 

성 좌표계로 가정하 다. 2 에 제시된 공력 

계수와 추진 특성을 용하 고 운동 방정식은 

Eq. 2와 3으로 표 된다.

F L D T W= + + +
r r r r r

(2)
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(3)

  목  함수는  운동 방정식의 등식 구속 조

건과 Eq. 5와 6의 상태 변수  제어 입력의 부

등식 구속 조건을 만족시키며 항속 거리를 최

화하도록 설정하 고, Eq. 4와 같이 정식화 하

다. 

xJ R= − (4)
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Fig. 8 Time vs. displacement of 2-DOF calculation.

0 20 40 60 80 100 120
0

10

20
V

el
oc

ity
 (m

/s
)

 

 

Vx
Vy

0 20 40 60 80 100 120
0

20

40

60

Time (s)

M
as

s 
(k

g)

Fig. 9 Time vs. velocity and mass of 2-DOF 

calculation.
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Fig. 10 Time vs. controls of 2-DOF calculation.
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  이와 같이 정식화된 문제의 최 해를 구하기 

해 pseudospectral 기법 알고리즘을 기반으로 

하는 최  제어 코드인 GPOPS를 이용하 다

[10].

  Fig. 8부터 10에 계산 결과를 보 다. 기만기 

운용 시간이 120 일 때 최  항속거리는 약 

1,616 m, 추진제 소모는 약 29 kg, 그리고 최소 

추력 범 는 약 35% 다. 임무 고도까지 최 한 

빠르게 상승하기 해 기 약 2  동안 최  

추력을 내다가 약 1  동안 엔진 작동을 멈춘

다. 이는 과산화수소/ 로신 로켓 엔진의 재 화 

특성 덕분에 가능한 기동으로, 재 화가 요구 조

건에 포함되지 않는다면 임무 고도까지 상승하

는 시간은 더 길어질 것으로 상한다.

3.2 무게 분포 설계

  3.1 의 최 해 결과를 토 로 기만기의 무게 

분포를 설계하 다. 탱크  동체 구조의 재료는 

탄소 섬유로 강화시킨 알루미늄 합  라이 를 

사용한다고 가정하 고, 추진제 가압에 필요한 

헬륨 가스는 기에 350 bar로 충 되어 있고 

귤 이터를 거쳐 과산화수소는 55 bar, 로신

은 45 bar로 가압한다고 가정하 다. 한 추력 

Subsystem Mass (kg)

Propulsion 

system

He tank 2.9

H2O2 tank 2.7

Jet-A-1 tank 0.7

He 0.3

H2O2 27.8

Jet-A-1 3.7

Thruster 1.8

Valves and fittings 2.0

TVC 2.0

Structure 4.6

Margin 6.5

Payload 10.0

Total 65.0

Table 3. Mass budget design result.

방향 제어 시스템의 무게는 2 kg으로 가정하

고, 무게 마진을 10% 용했을 때의 결과를 

Table 3에 나타내었다. Table 3에 의하면 본 연

구에서 설계한 함 유도탄 기만기는 총 무게 

65 kg에 120 간 운용할 경우 10 kg의 탑재 체

를 실을 수 있다.

  Fig. 11은 Table 3의 무게 분포 설계 결과를 

토 로 구성한 함 유도탄 기만기의 개략 인 

단면도이다. 밸   배  등은 표시되어있지 않

다. 이 구성을 토 로 다음 에서 필요한 성 

모멘트  무게 심 치를 Fig. 12와 13과 같

이 구하 다. Fig. 12에서 무게 심 치의 기

은 최상단이다.

3.3 3 자유도 최  궤  계산

  2 자유도 계산으로는 공력이나 추력 방향에 

의한 자세 변화를 고려하지 못한다. 따라서 앞 

의 무게 분포 설계는 자세 변화에 한 추력 

방향 제어를 추가로 고려할 경우의 추진제 소모

량을 확인함으로써 검증을 해야 한다. 본 연구에

서는 2 자유도 계산에 키놀이 (pitch)를 운동을 

추가한 3 자유도 궤  계산을 통해 검증을 수행

하 다. 가상 임무의 자유물체도와 시나리오는 

3.1 과 같고, 운동 방정식은 Eq. 7과 8로 표

된다.

Fig. 11 Schematic of the decoy system.
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shape and mass budget.
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Fig. 13 Moment of inertia of the assumed body shape 

and mass budget.
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여기서 cpl
r

와 Tl
r

는 각각 무게 심에서 압력 

심 사이의 변 , 무게 심에서 노즐 출구 사이

의 변  벡터이며 추진제 소모에 따라 변하게 

된다. 한 Θ는 Fig. 7에서 y 축을 기 으로 반

시계 방향으로 증가하는 각이며, zzI 는 무게 

심을 원 으로 하는 기체 고정 좌표계의 z 축이 

지면에서 나오는 방향이라 할 때 z 방향 성 

모멘트이다.

  상태 변수의 부등식 구속 조건으로는 Eq. 5에 

Eq. 9를 추가하 고, Eq. 6의 제어 입력 구속 조

건을 그 로 용하여 Eq. 4의 최 해를 구하

다.

15

20 deg/sp

Θ ≤ °

≤
(9)

  Fig. 14부터 17에 상태 변수  제어 입력의 

계산 결과를 보 다. 변 , 속도, 그리고 무게의 

계산 결과는 2 자유도 계산 결과와 거의 일치함

을 알 수 있었고, 따라서 앞 의 무게 분포 설

계에 한 타당성을 확인하 다. Fig. 16과 17에 

의하면 본 연구의 가상 임무에서 키놀이 모멘트 

상쇄가 쉽게 가능하다는 것을 볼 수 있다. 하지

만 바람이나 구체 인 형상에 한 향이 배제

되어 있기 때문에 추후에 다양한 임무 구성을 

통해 면 히 분석해야 한다.

  지 까지의 추진 시스템 상 제원 악, 궤  

계산, 무게 분포 설계  검증의 과정을 통해 

장성 액체 이원추진제 로켓 엔진의 능동형 함 

유도탄 기만기에 한 용이 가능함을 알 수 

있고 그에 따른 요구 조건들을 도출할 수 있었

다. 하지만 용 타당성에는 다양한 측면에 한 

분석이 필요하다.

4. 결    론

  능동형 함 유도탄 기만기의 추진 시스템의 

요구 조건 분석  장성 액체 이원추진제 로

켓 엔진의 용 가능성을 검토하기 해 시스템 

개념 설계를 수행하 다. 90년 부터 이미 운용 

인 Nulka의 제원을 토 로 형상과 무게를 가

정하 고, 가정한 형상에 한 공력 특성을 분석
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Fig. 14 Time vs. displacement of 3-DOF calculation.
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Fig. 15 Time vs. velocity and mass of 3-DOF 

calculation.

하여 최  궤  계산에 용하 다. 추진 시스템

으로는 추력 제어가 가능한 1,000 N  과산화

수소/ 로신 이원추진제 로켓 엔진과 가압식 추

진제 공  방식을 용하 고, 연소실 압력 변화

에 한 비추력 성능을 분석하여 최  궤  계

산에 용하 다. 최  궤  계산을 통해 추진제 

소모량  최소 추력 제어 범 를 측하 고 

이를 토 로 함 유도탄 기만기의 무게 분포를 

설계하 다. 무게 분포 설계를 검증하기 해 3 

자유도 최  궤  계산을 수행하 고, 2 자유도 

최  궤  계산과 제어 입력만 다를 뿐 상태 변

수는 거의 일치하는 결과를 얻어, 무게 분포 설

계의 타당성을 확인하 다. 본 연구에서 도출된 

추진 시스템의 요구 조건을 정리하면 다음과 같

다.
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Fig. 16 Time vs. pitch and pitch rate of 3-DOF 

calculation.
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Fig. 17 Time vs. controls of 3-DOF calculation.

1,000 N  지상 추력

30 bar의 연소 압력

재 화 1회

120  동안의 안정 인 연소

최소 35%의 추력 제어 범

  한 10 kg의 탑재체로 충분히 운용이 가능하

다면, 추진 시스템으로 장성 액체 이원추진제 

로켓 엔진의 용이 가능함을 확인하 다. 장

성 액체 이원추진제 로켓 엔진을 용할 경우 

시스템이 다소 복잡하지만, 재 화나 능동 인 

추력 제어를 통해 임무 활용도나 유연성을 높일 

수 있다는 장 이 있다. 하지만 다양한 임무 시

나리오 구성, 시스템의 신뢰도 혹은 비용 등의 

측면에 한 분석도 추가하여 장성 액체 추진
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제 로켓 엔진의 용을 면 히 고려할 필요가 

있다.
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