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ABSTRACT

  Multi-port HDPE and Paraffin firing tests are conducted for hybrid gas generator application of a 

ducted rocket in the low oxidizer mass flux range. A fuel rich gas of O/F ratio from 0.3 to 0.8, a 

typical O/F operating range of a ducted rocket gas generator, have been achieved with paraffin fuel 

implying that the hybrid system can be a potential candidate. It was also found that an almost 

constant O/F ratio regime exists under 35   of the oxidizer mass flux, opening a possibility for 

the paraffin fuel toward the VFDR gas generator application.  

초       록

  본 연구에서는 하이브리드 추진시스템의 덕티드 로켓용 가스발생기 적용을 위하여 낮은 산화제 유속

범위에서 HDPE multi-port(7port) 그레인 및 파라핀 그레인을 이용한 연소 시험을 수행하였다. 파라핀 

연료의 경우 일반적인 덕티드 로켓용 가스발생기의 O/F비 작동조건인 0.3 ~ 0.8의 범위를 충족시켜 덕

티드 로켓용 가스발생기로서의 적용가능성을 확인하였다. 산화제 유속 35   이하의 구간에서 산

화제유속에 따른 O/F비의 변화가 일어나지 않는 구간이 존재함을 확인함으로써 VFDR 가스발생기로

서의 적용가능성 또한 확인할 수 있었다. 

Key Words: Ducted Rocket(덕티드 로켓), Paraffin(파라핀), HDPE(고밀도폴리에틸렌), Fuel Rich 

Gas(연료농후가스), O/F ratio(O/F비)
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 : regression rate coefficient

 : initial fuel port diameter (mm)

 : final fuel port diameter (mm)

 : averaged fuel port diameter (mm)

 : instantaneous oxidizer mass flux ()

 : averaged oxidizer mass flux ()

 : oxidizer mass flow rate (kg/s)

 : averaged oxidizer mass flow rate (kg/s)

 : regression rate exponent

 : regression rate (mm/s)

 : burning time (s)

1. 서    론

  덕티드 로켓은 1차 연소실(가스발생기)에서 연

료농후가스를 발생시켜 외부 흡입공기와 2차 연

소시키는 구조를 가지며 이는 액체 램제트에 비

해 구조가 단순하고 1차 연소실의 존재로 인해 

보염 효과가 뛰어난 장점을 갖는다[1]. 현재 대

부분의 덕티드 로켓용 가스발생기는 과농(fuel 

rich) 혼합비를 갖는 고체추진제를 이용하며 연

료농후 연소가스를 발생시키는 방법을 사용하고 

있다. 특히, VFDR(Variable Flow Ducted 

Rocket)의 가스발생기는 비행체의 추력조절을 위

해 2차 연소실로 유입되는 농후가스 공급량을 

조절해 주어야한다. 고체추진제를 사용하는 가스

발생기의 경우 가스 공급량을 결정하는 추진제

의 연소율(burning rate)은 후퇴율(regression 

rate)을 나타내는 Eq. 1과 같이 연소실 내부의 

압력에 비례한다. 따라서 유량조절을 위해서 연

소실 내부 압력을 변화시켜야 하며 넓은 범위의 

유량 조절을 위해서는 넓은 압력범위를 갖게 되

고 이에 따라 높은 압력을 버티기 위하여 1차 

연소실의 구조가 무거워진다는 단점이 있다. 

   (1)

  반면, 하이브리드 추진기관에서의 연료 후퇴율

은 Eq. 2와 같이 단위면적당 산화제 유량인 유

속()의 영향을 받는다. 

 
 (2)

  따라서 하이브리드 추진 개념을 덕티드 로켓

의 가스발생기에 적용할 시 저온의 산화제 유량 

제어를 통해 2차 연소실로 공급되는 연료농후가

스의 유량을 조절할 수 있어 고체연료 가스발생

기에서 요구되는 고온 고압의 환경 및 복잡한 

유량제어시스템이 불필요하게 된다. 물론, 산화

제 탱크가 탑재되어야 하는 단점은 존재하나, 고

체추진제 가스발생기에서 필요로 하는 높은 압

력 및 광범위한 압력범위를 회피할 수 있고 가

스발생기의 무게를 감소시킬 수 있어 전체적으

로 필요한 시스템의 크기와 무게를 감소시킬 수 

있다는 장점을 가지며 그 개략도는 Fig. 1과 같

다. 

  Fig. 2는 덕티드 로켓에서 가스발생기(1차연소

실)의 연소가스의 O/F비(ratio of oxidizer to 

Fig. 1 Schematic of hybrid gas generator for ducted 

rocket[1].

Fig. 2 Specific impulse and specific thrust of ramjet, 

ducted rocket and rocket with hydrocarbon fuel 

vs. O/F ratio of gas generator[1].
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fuel)에 따른 비추력량(specific impulse)과 비추

력(specific thrust)을 나타낸 그래프이다. 가스발

생기의 O/F비가 0으로 갈수록 비추력량(specific 

impulse)은 큰 폭으로 상승하며 일반적인 덕티

드 로켓의 가스발생기 O/F비는 0.3~0.8의 범위

를 갖는다[1]. 따라서 덕티드 로켓의 가스발생기

에 하이브리드 추진기관을 적용할 경우 해당하

는 O/F비를 만족시켜야한다.

  하이브리드 추진기관에서는 연료 후퇴율이 산

화제 유속의 함수이기 때문에 산화제 유량이 증

가함에 따라 기화되는 연료의 양도 증가하는 관

계를 갖는다. 따라서 연료농후가스를 생성하기 

위해 공급되는 산화제 유량을 감소시킬 경우, 연

료로의 단위면적당 열전달량인 열유속의 감소로 

이어져 고체연료 가스발생량이 감소하여 원활한 

연료농후가스의 생성을 어렵게 만든다. 이에 원

활한 농후가스 생성을 위해서는 일정량 이상의 

산화제 유량을 공급해줌과 동시에 연료의 표면

적을 증가시켜야하며, 이에 따라 요구되는 연료

의 길이가 매우 길어지게 되어 발사체의 성능을 

저하시키는 요인으로 작용할 수 있다. 따라서 길

이보다는 포트 개수를 키워 낮은 유속구간에서 

연료농후가스를 발생시키는 것이 성능 향상에 

유리하며 해당 유속구간에서의 O/F비 파악은 

필수적이다.

  또한, VFDR 적용을 위해서는 가스발생기에서 

발생되는 연료농후가스의 O/F비가 비교적 일정

하고 2차 연소실로 공급되는 질량유량만이 변화

되어야 비행체의 성능에 영향을 미치지 않기 때

문에 산화제 유속변화에 따른 O/F비 변화에 관

한 연구가 선행되어야한다.

  이에 본 연구에서는 하이브리드 가스발생기의 

덕티드 로켓용 가스발생기 적용으로써의 적합성 

여부를 판단하기 위해 HDPE(High Density 

PolyEthylene) 연료와 파라핀(paraffin) 연료를 

각각 이용하여 실제 사용되는 덕티드 로켓의 고

체추진제 가스발생기의 O/F 범위와의 비교를 

수행하였다. 더불어, 낮은 산화제 유속 구간에서

의 유속변화에 따른 각 연료별 O/F비 특성을 

파악하여 VFDR 덕티드 가스발생기로의 적용가

능성을 제시하고자 한다.

2. 시험장치 및 방법

2.1 Multi-port HDPE 그레인

  HDPE를 이용한 연료농후가스의 생성은 

HDPE의 낮은 후퇴율로 인해 연료의 표면적 증

대를 꾀한 매우 긴 길이의 연료 그레인이 요구

된다. 이 경우, 서론에서 언급은 바와 같이 추진

체의 동적특성을 저하시킨다. 따라서 본 연구에

서는 포트 개수를 증가시켜 연소 표면적을 증대

한 multi-port 그레인을 채택하였다[2,3].

  Lab-Scale 시험에 사용된 multi-port 그레인의 

형상은 Fig. 3과 같으며 그레인 길이는 200 mm

로 포트 당 길이 대 직경비인 L/D비를 20으로 

선정하였다. 포트간 간격은 선행연구[2]의 후퇴

율을 고려하여 병합(merging)현상이 일어나지 

않도록 설계하였다.

2.2 파라핀 연료

  파라핀 연료로는 Nipon Seiro사의 제품을 채

택하여 시험을 수행하였으며 평균적으로 HDPE 

연료에 비해 수배 높은 후퇴율을 갖기 때문에 

단일포트(single-port)로 설계하였다. 이에 HDPE

와 유사한 유속구간에 대해 시험을 진행하기 위

Fig. 3 Geometrical configuration of multiport HDPE 

grain.

Fig. 4 Geometrical configuration of single-port paraffin 

fuel grain.
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하여 파라핀 그레인의 포트직경은 20 mm로 설

계하여 시험을 수행하였다. Fig. 4는 시험에 사

용된 파라핀 연료의 그레인 형상을 나타내고 있

으며 연료 제작 시 주조틀로 사용된 지관을 내

열재로 사용하였다.

  일반적으로 하이브리드 추진기관은 고체연료 

포트직경이 클수록 후퇴율[4]이 감소한다. 이는 

연료 포트내부의 접수 면적이 증가하고 고체 연

료의 기화에 필요한 열 유속이 감소하기 때문이

다. 그러나 Eq. 3과 Eq. 4와 같이 시·공간평균화

(space-time averaged)된 후퇴율 및 유속을 사용

할 경우 포트직경 변화에 따른 후퇴율 변화가 

없음을 선행연구[5]가 밝힌 바 있다. 본 연구에

서는 이를 확인하기 위해 포트직경 10 mm 그레

인의 연소시험을 수행하였으며 포트직경 20 mm 

결과와의 후퇴율을 비교한 Fig. 5를 통해 이를 

재차 확인하였다.  

  


(3)

 



 

  












 



(4)

2.3 시험장치

  하이브리드 추진기관을 적용한 가스발생기 연

Fig. 5 Regression rates of paraffin on fuel port 

diameter vs. oxidizer mass flux.

구를 위해 연소시험 장치를 구축하였다. 시험 장

치는 크게 산화제 공급부, 데이터획득 및 제어

부, 연소기로 구성하였다. 연소기는 점화기, 전방

연소실, 연료그레인, 후방연소실, 노즐로 이루어

져 있으며 단면도는 Fig. 6과 같다. 인젝터는 멀

티포트 다공관 내로 균질한 산화제 공급을 위해 

샤워헤드(showerhead type) 인젝터를 선정하였

다. 연소시험 전체과정은 NI(National 

Instruments) DAQ(SCB-68)보드와 Labview 프로

그램을 이용하여 제어 및 데이터 획득을 하였으

며 구성도는 Fig. 7과 같다. 

  Table 1은 각 연료별 시험조건을 나타내고 있

다. 현재 하이브리드 추진기관에서 사용되고 있

는 대다수의 고체연료와의 이론 O/F비가 높아 

연료농후가스 발생에 유리한 아산화질소를 산화

Fig. 6 Schematic of hybrid rocket motor.

Fig. 7 Schematic of experimental setup.
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Oxidizer Gaseous N2O

Feeding Pressure 30 bar

Solid Fuel HDPE Paraffin

Solid Fuel density 951  916 

Combustion Time 10 s 5 s

Oxidizer Mass flow 

rate
1.5 ~ 25 g/s

Fuel 

Grain

Configr

ation

Initial Port 

Diameter
10 mm 20 mm

Outer 

Diameter
70 mm 70 mm

Grain 

Length
200 mm 200 mm

Grain Port 

Number
7 1

 8 8.1

Table 1. Gas generator operating condition.

제로 사용하였으며, 시험에 사용된 아산화질소는 

기체(gaseous N2O) 상태로 공급하였다. 아산화

질소의 유량은 TFM(Turbine Flow Meter)을 이

용하여 측정하였으며 기체 산화제의 공급유량은 

배관 내 오리피스의 크기로 조절하였다. 

3. 시험 결과

3.1 후퇴율 

  Fig. 8은 산화제 유속에 따른 연료별 후퇴율을 

나타낸 것으로서 HDPE와 파라핀의 포트 당 후

퇴율은 산화제 평균 유속의 함수로 Eq. 5와 Eq. 

6으로 근사화 될 수 있다. 연소시험 결과, 동일

한 유속구간에서 파라핀의 후퇴율이 HDPE에 비

해 약 6~7배 높은 경향을 나타낸다. Table 2는 

총 10회(각 연료당 5회)의 시험을 통해 도출된 

평균유속, 산화제유량, O/F비 및 당량비를 나타

내고 있으며 HDPE 연료에 해당되는 데이터

(case 1~case 5)들은 단일포트를 기준으로 산정

된 값들이다. Case 1에 해당하는 최저유속 

HDPE 시험은 화염의 생성이 불안정하여 후퇴율 

계산에서는 배제하였다. 

Fig. 8 Regression rates of HDPE and of paraffin vs. 

oxidizer mass flux.   

  
 (5)

  
 (6)

3.2 연소가스의 O/F비와 당량비

  Fig. 9는 측정된 데이터를 바탕으로 시·공간평

균화된 O/F비를 나타내며 Fig. 10은 이에 해당

되는 당량비를 나타낸 그래프이다. HDPE의 경

우 평균산화제유속(averaged oxidizer mass flux) 

구간 20~42 에 대하여 O/F비 구간 

2.31~2.94, 당량비 구간 3.45~2.72의 연료농후가

스를 발생시킬 수 있었으며 파라핀의 경우 

20~62 의 구간에서 O/F비 구간 

0.76~1.17, 당량비 구간 10.50~6.78의 연료농후가

스를 발생시킬 수 있었다. 

  최저 산화제 유량에 해당되는 case 1에서 O/F

비가 상대적으로 높게 나타나는 특성을 보였으

며 이때 연료농후가스의 생성이 매우 불안정하

였다. 이는 산화제의 유속에 지배되는 후퇴율이 

낮아져 연료의 기화량이 충분치 못한 것으로 판

단이 되어 현 시험조건인 HDPE 연료 그레인으

로 발생시킬 수 있는 연료농후가스의 최소 O/F

비는 2.31인 것으로 판단된다. 

  HDPE의 경우 가스발생이 불안정했던 case 1

을 제외하고는 산화제 유속이 증가함과 동시에 

O/F비가 증가하였으나, 파라핀의 경우 산화제유
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Fig. 9 O/F ratio variation on averaged oxidizer mass 

flux.

Fig. 10 Equivalence ratio variation vs. averaged 

oxidizer mass flux.

속증가에 따른 O/F비의 변화는 다른 경향이 나

타났다. 파라핀의 경우 35 이하의 유속구

간에서 산화제 유속에 관계없이 일정한 O/F비

가 유지되었으며(case 6 ~ case 8) 유속증가에 

따른 O/F비의 증가율도 HDPE에 비해 낮은 것

으로 나타났다(case8 ~ case 10). 따라서, 파라핀 

연료에 대한 길이/직경비 변화, 연소시간 증가에 

따른 보다 심도 있는 추가 연구가 필요할 것으

로 사료된다.

4. 결    론

  본 연구에서는 HDPE multi-port(7port) 그레

인 및 파라핀 연료를 각각 사용한 하이브리드 

모터를 이용하여 덕티드 로켓용 가스발생기의 

연소 시험을 수행하였다. 

  시험 결과 HDPE의 경우, O/F비 2.31~2.94, 당

량비 3.45~2.72의 연료농후가스를 발생시킬 수 

있었으며 파라핀의 경우, O/F비 0.76~1.17, 당량

비 10.50~6.78의 연료농후상태의 연소가스를 안

정적으로 생성할 수 있었다. HDPE의 경우 산화

제 유속이 증가함에 따라 연료농후가스의 O/F 

비가 증가하였으나 파라핀의 경우 특정 산화제

유속 구간에서 산화제 유속에 관계없이 일정한 

O/F비가 나타나는 구간이 존재하였다. 

  파라핀 연료를 사용할 경우 일반적인 덕티드 

Case# Fuel
port



Averaged 

Oxidizer mass 

flux()

Oxidizer mass flow 

rate(g/s)
O/F ratio

Equivalence 

ratio

1 HDPE 10 15.45 1.42 2.59 3.08

2 HDPE 10 20.01 2.00 2.31 3.45

3 HDPE 10 28.44 3.43 2.38 3.35

4 HDPE 10 35.03 4.00 2.70 2.96

5 HDPE 10 42.80 5.43 2.94 2.72

6 Paraffin 20 20.32 9.55 0.76 10.50

7 Paraffin 20 26.55 14.36 0.76 10.50

8 Paraffin 20 30.93 18.63 0.76 10.53

9 Paraffin 20 41.80 26.41 0.96 8.26

10 Paraffin 20 62.56 48.30 1.17 6.78

Table 2. Experimental results on the range of mass flux, mass flow rate, O/F ratio and E.R.
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로켓용 가스발생기의 O/F비 작동조건인 0.3 ~ 

0.8의 범위를 충족시킬 수 있었으며 덕티드 로켓

용 가스발생기로서의 적용가능성을 확인하였다. 

산화제유속에 따른 O/F비의 변화가 일어나지 

않는 구간의 존재를 확인함으로써 산화제 유량 

제어를 통해 2차 연소실로 공급되는 연료농후가

스의 유량을 조절할 수 있는 VFDR 가스발생기

로서의 적용가능성 또한 확인할 수 있었다. 반

면, HDPE 연료를 활용한 멀티포트 그레인의 연

료농후가스의 발생은 가스발생기 및 VFDR으로

의 활용이 불가함을 알 수 있었다. 추후, 파라핀

연료에 대해 길이/직경비 및 연소시간에 따른 

낮은 유속구간에서의 O/F비 변화에 대한 추가

연구를 수행할 예정이며 덕티드 로켓용 가스발

생기의 효율을 증가시키기 위해 고에너지물질이 

첨가된 파라핀 연료의 연료농후가스 시험 또한 

수행할 예정이다.

후    기
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