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ABSTRACT

  A feasibility study of thrust control of hybrid propulsion system for lunar exploration is presented. 

The thrust control experiments were performed by controlling the oxidizer mass flow rate where the 

thrust modulation is carried by using a ball valve and a stepping motor. The gaseous oxygen (GOX) 

and the HDPE (High Density PolyEthylene) were used for the oxidizer and solid fuel, respectively. It 

was found that the thrust levels were stable without much fluctuation during the modulation period, 

and that the thrust was exactly controlled with target thrust modulation ratio of 53% and 32%.

       록

  본 연구는 달 탐사 용을 한 하이 리드 추진 시스템의 기  연구로서 산화제 유량 제어를 통한 

추력제어 연구를 수행하 다. 산화제 유량 제어를 해 볼밸 (ball valve)와 스텝 모터(stepping 

motor)를 이용하여 유량 제어 시스템을 구축하 으며, 산화제  연료는 각각 기체 산소(gas oxygen)

와 고 도 폴리에틸 (High Density PolyEthylene)을 사용하 다. 실험 결과 산화제 유량 제어를 통해 

목표 추력 제어 비율(53%, 32%)로 추력제어가 이루어 졌으며, 각각의 구간 내에서 추력이 일정하게 유

지 되는 것을 확인 하 다. 

Key Words: Lunar Exploration(달 탐사), Hybrid Propulsion System(하이 리드 추진 시스템), Thrust 

Control(추력제어), Oxidizer Flow Rate Control(산화제 유량 제어)
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Nomenclature

 : regression rate coefficient

 : fuel burn area

This is an Open-Access article distributed under the terms of the Creative Commons Attribution Non-Commercial License(http://creativecommons.org 
/licenses/by-nc/3.0) which permits unrestricted non-commercial use, distribution, and reproduction in any medium, provided the original work is properly cited. 
 



제18권 제6호 2014. 12. 달 탐사를 한 하이 리드 추진 시스템 추력제어 35

 : averaged fuel port area

 : nozzle throat area

 : thrust coefficient

exp : experimental characteristic velocity


 : theoretical characteristic velocity

 : thrust

 : averaged oxidizer mass flux

 : fuel mass flow rate

 : oxidizer mass flow rate

 : propellant mass flow rate

 : regression rate exponent

 : chamber pressure

 : regression rate 

 : fuel density



 : characteristic velocity efficiency

1. 서    론

  1960~70년  아폴로 계획을 통해 최 로 인류

가 달에 착륙한 이후, 20년 이상 단 되었던 달 

탐사는 2000년 에 들어서 미국을 비롯한 국, 

일본, 인도 등 다수의 국가의 달 탐사 계획[1,2]

으로 다시 고조 되고 있으며, 국내에서도 2020년

까지 달 탐사를 수행하기 한 활발한 연구가 

진행되고 있다[3,4].

  달 탐사, 특히 달 착륙에 있어서 필수 인 기

술은 연착륙(soft-landing)을 한 추력제어이며  

재까지 달 탐사를 시도한 부분의 국가에서

는 액체 추진시스템을 이용한 추력제어를 통해 

달 탐사를 수행하 다. 이러한 액체 추진 시스템

의 경우 정 한 추력제어가 가능하지만, 산화제 

 연료 각각의 유량을 모두 조 하여 추력제어

를 해야 하므로 시스템이 복잡하다는 단 [5,6]

이 있다. 이러한 단 들로 인해 최근 경제성과 

안 성 측면에서 고체  액체 추진 시스템에 

비해 높은 장 을 가지고 있으며, 산화제 유량 

제어만으로 추력을 제어 할 수 있는 하이 리드 

추진 시스템을 달 탐사선에 용하고자 하는 연

구[7]가 진행되고 있다. 특히 유럽에서는 

ORPHEE(Original Research Project on Hybrid 

Fig. 1 Moon landing scenario of ORPHEE project[7].

Engine in Europe) 로젝트[7]를 통해 하이 리

드 추진 시스템을 용한 달  착륙선의 개념설

계  클러스터링 기술, 추력제어  자세제어 

기술 연구가 진행되었다.

  Fig. 1은 ORPHEE 로젝트에서 제안하고 있

는 하이 리드 추진 시스템을 이용한 달 탐사 

시나리오를 나타내고 있다. 달착륙선 추진 시스

템은 총 4개의 하이 리드 엔진을 클러스터로 

구축한 형태로서 앙 주 엔진과 3개의 외부 보

조 엔진의 추력제어를 통해 달 착륙을 수행한다.

  본 연구에서는 달 탐사에 용하기 한 하이

리드 추진 시스템의 기  연구로 볼밸 와 스

텝 모터를 이용한 산화제 유량제어 시스템을 구

축하여 산화제 유량 제어를 통한 하이 리드 추

진 시스템의 추력제어 특성에 한 연구를 수행

하 다.

2. 본    론 

2.1 하이 리드 추진 시스템 추력제어 계식  

  하이 리드 로켓 연소에서의 연료 후퇴율 식

은 Marxman[8]에 의해 제안된 이론식을 바탕으

로 일반 으로 Eq. 1과 같은 경험식이 사용되고 

있다. 
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 (1)

  산화제 질량 유량 을 조 하면 Eq. 2와 같

이 연료 포트 를 통과하는 산화제 질량 유속

 이 변화하게 되며, 이로 인해 후퇴율이 

변화하게 된다.



 (2)

  이러한 후퇴율의 변화는 Eq. 3과 Eq. 4의 연료 

질량 유량  체 추진제 공  유량을 변화시

켜 Eq. 5의 연소실 내부 압력이 변하게 되며, 최

종 으로 Eq. 6과 같이 추력의 변화를 가져온다. 

특성 속도 효율()은 95%[9] 로 가정하 다.

   (3)

   (4)



  


(5)

   (6)

  따라서 의 계식들에 의해 하이 리드 추

진 시스템은 산화제 공  유량을 조 함으로써 

추력을 조  할 수 있다.

2.2 실험 장치  실험 조건

  하이 리드 추진 시스템의 추력제어를 해   

Fig. 2와 같은 산화제 유량제어  연소 실험 장

치를 구성하 다. 실험 장치는 크게 산화제 유량

제어, 화, 연소기, 데이터 획득  제어 시스템

의 네 부분으로 구성되어 있다. 실험의  과정

은 PLC(Program Logic Control)을 통해 제어 되

며 National Instrument 사의 DAQ 보드와 

LabVIEW 로그램을 이용하여 각 센서의 데이

터를 획득하 다. 추력 제어 연소 실험을 해 

산화제와 연료는 각각 기체 산소(gas Oxygen)와 

Fig. 2 Schematic of experimental setup.

Oxidizer Gas oxygen 

Solid Fuel

HDPE

(High Density  

PolyEthylene)

Oxidizer supply pressure

(bar)
30

Total combustion time 

(sec)
15

Initial port diameter

(mm)
20

Outer diameter

(mm)
50

Table 1. Specification of combustion test. 

고 도 폴리에틸 (high density polyethylene)을 

사용하 으며 실험 조건은 Table 1과 같다.

2.2.1 산화제 유량제어  연소기 시스템

  Fig. 3은 하이 리드 추진 시스템의 추력 제어

를 한 산화제 유량제어 시스템으로서 볼밸

(ball valve)와 스텝 모터(stepping motor)를 이

용하여 제작하 다. 볼밸 와 스텝 모터 사이는 

밸  개방을 해 회 하는 동안 회 축 정렬이 

일치하지 않더라도 밸  개방에 지장이 없도록 

시블 커 링(flexible coupling)을 이용하

다. 제작된 산화제 유량제어 시스템은 기존 오리

피스(orifice) 치에 설치하여 연소 실험 시 산

화제 유량을 조  할 수 있도록 하 다.
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Fig. 3 Oxidizer flow rate control system. 

  Fig. 4는 본 연구에서 사용한 하이 리드 연소

기를 나타낸 것으로 후방 연소실(pre and 

post-chamber)  단공(single-port) 형태의 고체 

연료 그 인(grain)과 노즐로 구성되어 있다. 

방 연소실에는 화를 한 화 시스템이 연결

되어 있으며, 방  후방 연소실에는 연소  

연소실의 압력 변화를 측정하기 해 Kistler 사

의 고온용 압력 센서(Kistler type 6061B)를 설치

하 다. 한 연소 실험 시 발생하는 추력 변화

를 측정하기 해 로드셀(load cell)을 설치하

다. 추력을 발생시키는 노즐은 연소  노즐 목

의 삭마를 방지하기 해 수냉식 냉각 장치가 

설치된 구리 합  노즐을 사용하 다.

2.2.2 추력 제어 범  선정 

  본 연구에서의 추력 제어 범 는 재 국내의 

달 탐사 계획으로 확정된 시나리오가 없어 Fig. 5

와 같이 미국 NASA에서 수행한 Apollo 17[10]의 

달 착륙 시나리오의 표  추력 제어 비율을 기

으로 선정하 다. Apollo 17의 달 착륙 운용 시

나리오에서의 표  추력 제어 비율은 기 

100% 추력을 시작으로 하여 단계 으로 53%, 

32%까지 추력을 제어하여 달 착륙을 수행하 다. 

  본 연구에서는 최  목표 추력을 5 kgf로 설

정하여, 추력 제어 범 는 기 100% 추력인 5 

kgf를 시작으로 순차 으로 2.65 kgf (53%)과 

1.65 kgf (32%)로 설정하 다.

Fig. 4 Schematic of hybrid rocket motor.

Fig. 5 Moon landing scenario of apollo 17[10].

Solid fuel port diameter 

(mm)
20

Solid fuel length 

(mm)
200 

Nozzle throat diameter 

(mm)
9 

Nozzle exit diameter 

(mm)
13

Thrust coefficient (CF) 0.9

O/F 8

Characteristic velocity (C*)

(m/sec)
1400~1420

Table 2. Parameters used in internal ballistic.

2.2.3 하이 리드 추진 시스템 내탄도 설계

  본 연구에서 사용한 하이 리드 연소기의 내

탄도 설계는 Eq. 1~6과 더불어 CEA(Chemical 
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Fig. 6 Oxidizer mass flux vs regression rate.

Equilibrium with Applications) code[11]를 사용

하여 설계를 수행하 다. 내탄도 설계는 목표 추

력을 5 kgf, 2.65 kgf, 1.65 kgf로 설정하 으며, 

기 내탄도 설계 시에는 기존 Lab-scale 연구에 

사용된 노즐의 형상을 이용하 다. 연소실 압력

은 목표 추력값과 추력계수를 이용하여 Eq. 6으

로부터 도출하 다. 이후 CEA 해석과 포트 직경 

20 mm 일 때의 고체연료 후퇴율 식을 이용하여 

고체연료의 길이를 결정하 다. 내탄도 설계 시 

사용된 인자들은 Table 2와 같다.

  한 내탄도 설계에 사용된 고체연료의 후퇴율

은 Eq. 7과 같으며 Fig. 6을 통해 알 수 있듯이 

직경 20 mm에 한 평균 산화제 질량 유속의 

지수 n  상수 a를 경험 으로 도출하 다[12].

 
 (7)

3. 실험 결과

3.1 산화제 유량제어 실험 결과

  산화제 유량제어를 통한 추력제어 실험을 

해 우선 으로 기체 산소를 이용한 산화제 유량 

제어 특성에 한 연구를 수행하 다. Fig. 7은 

산화제 공 압력을 30 bar로 설정하고 연소시간

을 20 sec로 가정하여 실험 시간  볼밸  개방

각도를 변화시켜 산화제의 유량 변화를 측정한 

Fig. 7 Variation of oxidizer mass flow rate on valve 

open degree.

Fig. 8 Time trace of thrust control : experimental vs 

design thrust.

것이다. 유량제어 실험 결과 각각의 구간 내에서 

산화제가 일정한 유량으로 공 됨을 확인할 수 

있다. 

  Fig. 8은 산화제 유량제어를 통한 추력제어 실

험 결과를 나타내고 있다. 앞선 산화제 유량제어 

실험 결과와 유사한 형태의 추력 변동이 발생하

으며, 각각의 추력제어 구간에서 평균 5.70 

kgf, 3.02 kgf, 1.88 kgf로 추력이 일정하게 유지

되는 것을 확인 할 수 있다. 그러나 실험을 통해 

측정된 기 추력은 약 5.7 kgf로서 설계 목표 

추력 5 kgf 보다 높은 값을 보이고 있으며, 다른 

추력 제어 구간에서도 차이가 발생함을 확인 할 

수 있다.
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Thrust modulation 

(%)
100 53 32

Design Pressure 

(bar)
8.56 4.50 2.80

Exp. Pressure 

(bar)
9.10 5.03 3.25

Design Thrust 

(kgf)
5.0 2.65 1.65

Exp. Thrust

(kgf)
5.70 3.02 1.88

Thrust Error (%) 14.0 13.9 13.9

Table 3. Design pressure vs experimental pressure.

3.2 산화제 유량제어를 통한 추력제어 실험 결과

  Table 3은 연소실 설계 압력과 실험에서 측정

된 연소실 압력을 나타낸 것으로서 실험에서 측

정된 연소실 압력이 높게 나타나는 것을 확인 

할 수 있다. 이러한 연소실 압력 증가로 인해 실

제 추력이 설계 추력보다 높게 나타난 것으로 

단된다. 

  이와 같이 연소실 압력이 설계 압력보다 크게 

나타난 이유는 실제 연료의 연소량이 설계치 보

다 크게 발생했기 때문인 것으로 사료된다. 이에 

실험 후 내탄도 설계를 재 수행한 결과, Table 4

와 같이 노즐 형상  고체연료 길이를 도출할 

수 있었다.

  재설계 결과, 노즐 목 직경은 약 8 mm 이며 

고체연료 길이는 150 mm 로서 기에 사용된 

고체연료 길이(200 mm) 보다 짧은 값이 도출 되

었다. 따라서 기의 200 mm 연료 길이가 최

화된 길이보다 증가하 기 때문에 연료의 연소량

이 증 되어 압력이 증가한 것으로 단된다.

  Table 3의 설계 추력과 실제 추력 값을 비교

해 보면 모든 추력제어 범 에서 14% 근처의 유

사한 오차를 보이고 있다. 상 으로 큰 압력 

오차와는 달리 유사한 추력 오차가 도출된 이유

에 한 추가 연구가 필요할 것으로 사료된다.

  본 연구를 통해 알게 된 주요 내용  하나는 

Solid fuel port diameter

(mm)
20

Solid fuel length 

(mm)
150 

Nozzle throat diameter 

(mm)
7.7  

Nozzle exit diameter 

(mm)
11.6

Nozzle expansion ratio 2.25

Thrust coefficient (CF) 1.24

Table 4. Results of hybrid rocket design.

Fig. 9 Thrust modulation during burn time.

하이 리드 추진기 의 추력제어가 해당되는 각 

목표 추력 범 에서 일정하고 안정 인 추력 크

기를 유지하고 있어 향후 하이 리드 로켓의 단

계별 추력제어가 용이할 것으로 단된다.  

4. 결    론

  본 연구는 달 탐사를 한 하이 리드 추진 

시스템의 기  연구로서 산화제 유량제어를 이

용한 추력제어 연구를 수행하 다. 산화제 유량
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제어를 해 볼밸 와 스텝모터를 이용한 유량

제어 시스템을 구축하 으며, 실험 결과 볼밸  

개방에 따라 각각의 구간 내에서 산화제 유량이 

일정하게 공 되는 것을 확인하 다. 추력제어 

실험 결과 산화제 유량제어 실험 결과와 유사한 

형태로 추력 변화가 일어났으며 각 추력 구간 

내에서 큰 섭동 없이 안정 으로 추력이 유지됨

을 확인 하 다. 그러나 기 추력은 설계 추력

인 5 kgf 보다 높은 5.7 kgf로 측정되었으며, 이

는 내탄도 설계 시 연료 길이 차이로 인해 실제 

연료의 연소량이 증가하 기 때문인 것으로 

단된다. 한, 상 으로 큰 압력 오차와는 달

리 유사한 추력 오차가 도출된 이유에 한 추

가 연구가 필요할 것으로 사료된다. 따라서, 정

확한 추력제어를 해 내탄도 재설계  추력 

신호를 입력 받아 목표 추력에 도달 할 수 있도

록 스텝모터를 제어하기 한 Closed-Loop 방식

의 제어가 필요할 것으로 사료된다.
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