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ABSTRACT

  KSLV-I (Korea Space Launch Vehicle-I) upper stage KM (Kick Motor) is a solid propulsion 

system which consists of igniter, SAD (Safety Arming Device), composite case, and submerged 

nozzle capable of TVC (Thrust Vector Control) actuation. Each subsystem of KM fulfilled 

development requirements for achieving a flight mission successfully. We confirmed the successful 

development of KM from the 3
rd flight test results of NARO on January 30, 2013. This article 

deals with the requirements of KM and the results on configuration management, mass variation, 

thrust axis alignment, and major test results and so on. 

       록

  KSLV-I (Korea Space Launch Vehicle-I) 상단 킥모터는 고체 추진기 으로 화기와 화안 장치로 

구성된 화구동부, 복합재 이스부, 추력벡터제어가 가능한 잠입형 노즐부, 그리고 추진제로 구성되

어 있다. 킥모터를 구성하는 각 서 시스템들은 비행 임무 달성을 한 개발 요구조건을 만족시켰으며, 

2013년 1월 30일 나로호 3차 비행 시험 결과로부터 성공 으로 개발이 완료되었음을 확인할 수 있었

다. 본 논문에서는 킥모터에 한 요구조건, 요구조건을 만족하기 한 형상 리, 량 변화, 추력 축 

정렬 결과  주요 시험 결과 등에 해 다루었다. 
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1. 서    론   KSLV-I 상단 킥모터는 고체 추진기 으로 

화구동부, 이스부, 노즐부, 추진제로 구성되어

있다. 화구동부는 추진제를 화시키는 장치로 

화기, 화안 장치, 압력센서와 이들 간의 인

터페이스를 총칭한다. 이스는 추진제를 장하

는 용기이며 킥모터 연소 시, 추력을 인터페이스 
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구조체에 달하는 구조물로 비행종단  자세

제어를 한 여러 가지 부품들을 지지한다. 노즐

부는 이스에 연결되어 고온, 고압의 연소가스

를 팽창시켜서 추력을 발생시키는 장치로 추력

벡터조  (TVC, Thrust Vector Control)을 통해

서 KSLV-I 2단을 정해진 궤도로 유도하는 역할

을 한다. 추진제는 산화제와 연료의 혼합물로 

이스 내에 일정한 형태로 충 되어 연소 시에 

고압의 가스를 발생시키는 물질이다.

  상기 서 시스템들의 조합체인 킥모터 시스템

이 비행 임무 달성을 해서는 다음과 같은 요

구조건을 만족시켜야 한다. 

  KSLV-I 상단 킥모터는 작동 환경 (고도 약 

300km)에서 총역 과 비추력 요구조건을 만족시

켜야 한다[1]. 이를 한 내탄도 특성은 최  추

력 10,000 kgf 이하이며 화 30  이후 추력의 

형상이 진 감쇄형이 되도록 추진제의 그 인 

형상이 설계되었다. 이러한 내탄도 요구조건 이

외에도 정확한 추력의 달을 해 형상공차 [2]

를 만족시켜야 하며 연소 시에 연소 불안정성이 

발생하지 않아야 한다. 한 KSLV-I 상단부 구

성품에 한 환경시험 기 을 만족해야 한다[3].

  본 논문에서는 상술한 요구조건을 만족시키기 

한 형상 리, 량 변화, 추력 축 정렬 결과 

 주요 시험 결과 등을 다룬다.

2. 킥모터 개발 개요

2.1 킥모터 형상  량

  지상연소시험용 킥모터를 포함한 모든 킥모터

는 납품 시에 추력 비정렬 오차 범 와 횡방향 

무게 심 오 셋 허용 범 를 만족해야 하며, 

이는 킥모터 서 시스템의 제작 단계에서부터 

확인, 리되어 진다. 주요한 형상 리 항목으

로는 이스의 후방보스 동심도, 후방보스 평행

도, 노즐목 동심도, 노즐목 비 확 부 동심도 

 노즐부  롤방향 오차를 들 수 있다[4]. 

  상술한 형상 공차 항목들은 시스템 차원에서 

리되어 지는 주요한 형상 리 항목들로서 킥

모터 시스템의 형상 공차 리 기 을 만족시키

지 못할 경우에는 지상 시험  비행시험에 

용할 수 없다. Fig. 1에는 확 비 15인 단축형 

노즐을 용한 지상시험용 모델 8기와 확 비 

35인 노즐을 용한 모델 6기, 총 14기의 킥모터 

시스템에 한 형상 공차 모니터링 결과를 도시

하 다. 각각의 측정치를 기 치로 무차원하여 

나타내었으며, 허용 공차 내에서 제작되었음을 

확인할 수 있다. 

  Fig. 2와 Fig. 3에 킥모터 단면도와 외형을 도

시하 다. 킥모터 이스부의 직경은 0.98 m이고 

최  길이 2.34 m 이다. 단면도로부터 추진제의 

그 인 형상과 서블 씰이 용된 잠입형 노

즐 구조를 확인할 수 있다. 킥모터 방부에 설

치된 화기는 화 신뢰도를 높이기 해 설치

된 2기의 화안 장치 (SAD, Safety Arming 

Device)에 의해 안 모드에서 장 모드로 변환된 

후 착화되는 구조이다.

 

Fig. 1 KSLV-I KM configuration management results.

Fig. 2 KM section view.
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  추력벡터조  (TVC)은 노즐부의 라켓링과 

구동기 지지빔에 결합되는 구동기에 의해 수행

되어 진다. 킥모터에 장착된 구동기와 련 유압 

배 들은 Fig. 3에서 확인할 수 있다. Fig. 3과 

같은 3D 모델 자료를 활용하여 킥모터 자체의 

형상 리 뿐만 아니라 상단 타 시스템과의 기계

 인터페이스 리를 수행하 으며, 체 상단 

시스템의 무게 심과 련된 배치 설계도 수행

하게 된다.

  한 상단부의 기체축과 킥모터의 추력 축이 

요구조건 내로 정렬되지 않을 경우엔 상단 자세 

제어 오차가 허용 범 를 과할 수 있게 된다. 

이러한 오차를 최소화하기 해 제작 완료된 킥

모터는 지상연소시험과 비행 시험 에 추력 비

정렬 오차 요구조건 내로 피치  요방향에 

한 추력 축 정렬을 수행하 다[5]. Fig. 4로부터 

지상 연소 시험용 모델과 비행 시험용 모델은 

추력 축 정렬 요구조건을 만족함을 알 수 있다. 

  킥모터 개발에 있어 형상 뿐만 아니라 량도 

  

Fig. 3 KM 3D model.
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Fig. 4 KM thrust axis alignment results.
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KM Model for Ground Test

Fig. 5 Structure mass of KM for ground test. 

요한 리 항목이다. 비행용 킥모터의 구조체 

( 화구동부, 이스부, 노즐부) 량은 목표 

량 비 99.4 ~ 99.9%에 해당하며, 추진제는 목

표 충 량 비 0.1% 오차로 충 되었다. 10회의 

지상연소시험용 킥모터의 구조 량은 Fig. 5와 

같다. 

  첫 지상 연소 시험용 모델의 경우 내탄도 설

계 검증이 주요 목 으로 구조체의 경우, 안정성

을 고려하여 이스의 내열재와 와인딩이 비행

용 비 폭 보강되었으며, 이스 /후방 보

스와 노즐 연결부  노즐 확장부의 소재가 비

행용과 달리 강재가 사용되었다. 이후 모델들은 

목표 량을 달성하기 해 감량한 결과들로 개

발 과정에서 비행용 비 보강된 구조가 사용된 

이 있지만, 최종 으론 비행용과 동일한 구조

체를 용, 지상연소시험을 통해 열 , 구조  

안 성을 검증하 다. 

2.2 이송  보

  (주)한화  공장에서 화안 장치와 구동

기를 제외하고 조립 완료된 킥모터 조합체는 지

상연소시험  고고도 모사 지상연소시험을 

해 국방과학연구소 안흥시험장과 고흥 항공센터, 

비행 시험을 해 나로 우주센터로 이송된다. 이

송 시에는 용 이송 치구에 장착하여 해당 시

험장으로 이송하게 되며, 이송  3축 가속도계

를 설치하여 가속도를 측정하며, 충격지시계를 

별도로 설치하여 이송 에 순간 인 충격 유무
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를 확인하게 된다. Fig. 6에는 킥모터 모델별 

(GT, HT, FM) 이송 시의 최  이송 가속도를 

도시하 으며, 제한 요구조건을 만족시킴을 확인

할 수 있다. 한  보  요구조건에 하는 온/

습도 요구조건을 만족시켰으며, 2008년부터 순차

으로 나로 우주센터 고체모터동에 입고된 비

행용 킥모터는 비행 시험 까지 장시간 보 되

는 데, 보  요구조건을 만족시키기 해서 항온 

챔버 내에서 온/습도를 유지 리하 다. 

2.3 주요 시험 결과

  Fig. 7에는 주요 시험 일정을 도시하 다. 실

물형 킥모터에 한 시험 에 축소형 모델  

열특성 확인을 한 모델을 활용한 시험이 2004

년부터 2005년까지 수행되었으며, 시험 결과들은 

실물형 킥모터의 설계에 반 되었다. 실물형 킥

모터의 지상연소시험은 2006년 1월에 시작하여 

총 11회의 시험을 수행하 으며, 고고도 모사 지

상연소시험은 2007년 8월과 9월에 각 1회씩 총 

2회를 수행하 다. 개발 단계에서의 지상연소시

험은 국방과학연구소 안흥 시험장에서 GT#5까

지 수행하 으며, 이후 수행된 지상연소시험은 

추진기  인증단계의 시험으로 상단 탑재  

(VEB, Vehicle Equipment Bay)와 연계하여 고흥 

항공센터에서 수행하 다. 고고도 모사 지상연소

시험 역시 상단 추진기 에 한 최종 인증시험 

차원의 연소시험으로 고고도 압력 조건을 모사

하기 해 킥모터를 디퓨져에 연결한 후 연소 

시험을 수행하 다. 
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Fig. 6 Maximum acceleration during KM transportation. 

Fig. 7 KM test schedule.

  비행시험은 2009년, 2010년, 그리고 2013년 총 

3회가 수행되었다. 1차 비행 시험에서는 나로호

가 발사 에서 이륙한 후 395  경과된 후에 킥

모터는 정상 화되었으며, 비록 한쪽 페어링 미

분리로 인해 과도한 롤 방향 자세 제어를 수행

하게 되었으나 킥모터는 정상 작동한 것으로 확

인되었다. 2차 비행 시험에서는 1단 비행 구간에

서 문제가 발생되어 킥모터는 정상 으로 화

되지 않았으며, 3차 비행 시험에서는 모든 비행 

이벤트에서 성공 으로 작동된 것으로 확인되었

다. 한 킥모터 이스부에 장착된 비행종단시

스템 작동이 킥모터 추진제에 미치는 향을 

악하기 한 FTS-KM 시험이 나로 우주센터에서 

수행되었으며, 비행종단시스템이 작동되면 킥모

터의 추진제는 즉시 화가 되는 것으로 확인되

었다.

  GT#5 의 내탄도 결과 [1]를 기 으로 하 을 

때, 10회의 지상연소시험 결과들은 총역 의 경

우 -2.5%~0.8% 범 에, 비추력의 경우 -2.6% ~ 

0.8% 범 에, 최  추력의 경우 -5.5% ~ 5%의 

범 에 있는 것으로 확인되었으며, Fig. 8에 확

장비 15인 노즐을 용한 지상연소시험 결과를 

도시하 다. 11회의 지상연소시험 결과는 GT#2

를 제외하곤 정상 인 연소 종료로 시험을 마칠 

수가 있었다. GT#2 시험에서는 화 후 약 30   

경에 킥모터 방부로부터 화염이 분출되어 킥

모터  시험장 일부가 손되었다. 킥모터의 추
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KM Model (Nozzle Expansion Ratio = 15)

Fig. 8 KM test results (nozzle expansion ratio 15).

Fig. 9 KM GT#6 test.

진 성능을 높이기 해 추진제에 다량의 알루미

늄을 포함시키는데, 연소 시에 산화알루미늄 액

으로 배출되게 된다. 이 때 일부 노즐로 배출

되지 못하고 킥모터 내부에 층되는 액 을 슬

래그라고 표 하는데, 이스 방돔에 슬래그가 

층되고 이로 인해 내열재를 태우게 되어 설계
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KM Model (Nozzle Expansion Ratio = 35)
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Fig. 10 KM test results (nozzle expansion ratio 35).

Fig. 11 KM HT#2 test. 

된 내열재 두께가 충분치 않게 되었다. 이러한 

사고는 킥모터를 수평 거치한 상태에서 수행한 

지상 연소 시험에서만 발생될 수 있는 문제로 

슬래그가 력 방향으로 흘러 내려 축 되었기 

때문이다. 비록 비행 시험에서는 발생되지 않을 

것이지만, 성능 확인을 한 추후 지상연소시험
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Fig. 12 Onboard camera freeze-frame after KM ignition. 

에서의 열  안정성을 고려하여 내열소재의 완

충재를 보강하여 이후 시험에서는 정상 으로 

연소 시험을 마무리할 수 있었다.

  Fig. 9에는 고흥 항공센터에서 수행한 VEB 연

계 킥모터 지상연소시험 (GT#6) 의 시험 과 

연소 의 사진을 도시하 다. 

  비행용 노즐을 용한 시험의 결과는 3차 비

행시험 (FT#3) 의 내탄도 결과를 기 치로 했을 

때, 4회의 시험 결과는 총역 의 경우 -5.4% ~ 

-0.18% 범 에, 비추력의 경우 -5.5% ~ 0.42% 범

에, 최  추력의 경우 -7.4% ~ -3.3%의 범 에 

있는 것으로 확인되었다. 한 3차 비행시험 

(FT#3)의 경우, 비행 시험 결과 비 측치의 

최  오차가 총역 , 비추력, 작동 시간에 있어 

각각 0.06%, 0.03%, 0.3% 인 것으로 확인되었으

며, Fig. 10에 확장비 35인 비행시험용 노즐을 

용한 시험결과를 도시하 다.

  Fig. 11에는 고흥 항공센터에서 수행한 2차 고

고도 모사 지상연소시험 (HT#2) 의 시험 과 

연소 의 사진을 도시하 으며, Fig. 9의 지상

연소시험과 달리 킥모터 후단에 디퓨져가 설치

되어 있다. Fig. 12에는 상단에 탑재된 카메라 

화면으로 이륙 395  후, 약 300 km 고도에서

킥모터가 정상 화되었음을 알 수 있다.

3. 결    론

  KSLV-I 상단 킥모터를 구성하는 각 서 시스템

들은 비행 임무 달성을 한 개발 요구조건을 만

족시켰으며, 2013년 1월 30일 나로호 3차 비행 시

험 결과로부터 성공 으로 개발이 완료되었음을 

확인할 수 있었다. 

  본 논문에서는 킥모터에 한 요구조건, 요구조

건을 만족하기 한 형상 리, 량 변화, 추력 

축 정렬 결과  주요 시험 결과 등에 해 다루

었다.
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