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ABSTRACT

In this study, AP added propellant has been proposed as a method of enhancing the
low specific impulse performance found for staged hybrid rocket engine. Experimental tests
were carried out to analyze and evaluate the effect of AP added propellant on specific
impulse performance as well as fuel-rich combustion characteristics in a staged hybrid
rocket engine. Upper limit of AP content in propellant was set to be 15 wt% to maintain
the hybrid rocket engine advantages. As a result, 15 wt% AP added propellant showed 3%
higher specific impulse performance compared to 0 wt% AP added propellant. Moreover,
AP addition proved to offer less injected oxidizer mass flow, less O/F variation, and less
combustion pressure while producing fuel-rich gas of the same combustion temperature.
Future studies will carry out more combustion tests with metal additives to further
enhance specific impulse.

초 록

본 연구는 다단 하이브리드 로켓의 낮은 비추력 성능을 향상시키는 방법으로 AP 첨가
추진제를 제안하고 있다. 추진제에 첨가된 AP 첨가비율 변화에 따라 다단 하이브리드 로
켓의 비추력 성능 변화와 연료과농 연소특성 변화를 살펴보았으며, 이때 AP 첨가비율은
하이브리드 로켓의 연소 특징을 유지하기 위해 최대 15 wt%로 제한하였다. 결과에 의하
면, AP 15 wt% 추진제는 AP 0 wt% 추진제와 비교하여 비추력 성능이 약 3% 향상되었다.
또한, 동일한 연소온도를 유지함에도 불구하고, AP 첨가비율을 증가시키면 산화제 유입량,
O/F비 변화량, 그리고 연소압력은 감소하며 반경반향 온도 분포가 좋아지는 등 다단 하이
브리드 로켓의 성능향상에 긍정적인 효과가 나타났다. 그러나 오직 AP를 추진제에 첨가하
는 것만으로 다단 하이브리드 로켓의 비추력 성능을 일반 화학로켓의 수준으로 향상시키
는 것이 매우 어려운 일임을 고려할 때, 추가적으로 금속입자 첨가를 통해 비추력 성능을
향상시킬 계획이다.

Key Words : Staged Hybrid Rocket Engine(다단 하이브리드 로켓), Ammonium Perchlorate
(과염소산암모늄), Fuel-rich Combustion(연료과농 연소)
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Ⅰ. 서 론

다단(staged) 하이브리드 로켓은 하이브리드
로켓의 장점을 유지하며, 연소중 산화제/연료 혼
합비(O/F ratio)가 변하는 단점을 최소화하는 새
로운 개념의 로켓이다(1,2). 고체 연료와 액체 산화
제를 적용한 하이브리드 가스발생기를 이용하여
1차적으로 연료과농(fuel-rich) 연소가스를 생성하
며, 연료과농 연소가스와 추가되는 산화제가 이
론적(stoichiometric)으로 혼합하여 2차 연소한다
(1,2). 다단 하이브리드 로켓은, 고체 추진제 가스
발생기를 사용하지 않기 때문에 안전성, 신뢰성,
그리고 엔진 정지 및 재시동 등의 장점이 있다
(1-3). 그러나, 가스발생기 온도 요구조건(1300 K
이하)을 만족하는 연료과농 연소가스를 생성하기
어려우며, 시스템 크기가 커지는 단점이 있다(1,2).
Fig. 1은 일반적인 하이브리드 로켓(classcial), 고
체 추진제 가스발생기가 적용된 하이브리드 로켓
(gas generator), 그리고 하이브리드 가스발생기
가 적용된 다단 하이브리드 로켓 개념을 보여주
는 그림이다.

산소(O2)와 질소(N2)가 혼합된 혼합산화제는
가스발생기 온도 요구조건을 만족하는 연료과농
연소가스를 생성하는 방법 중 하나이다(1,2). 혼합
산화제에서 산소 비율(부피)이 감소함에 따라 가
스발생기의 연소온도(Tcomb)와 O/F비 변화량
(O/F variation)이 감소한다(1,2). 참고문헌에서는,
28% 산소 비율 혼합산화제와 HTPB (Hydroxyl
Terminated Poly Butadiene)를 이용하여 가스발
생기 온도 요구조건을 달성하였다(1). 그러나, 의
도적으로 감소된 혼합산화제의 낮은 산소 비율로

Fig. 1. Various Concepts of Hybrid Rocket
Engine

인해 다단 하이브리드 로켓의 비추력(specific
impluse) 성능 손실이 불가피하다(1). 다단 하이브
리드 로켓의 장점인 낮은 O/F비 변화량, 엔진
정지 및 재시동 등을 부각하기 위해서는 비추력
성능이 일반적인 화학로켓의 성능과 대등한 수준
으로 향상되어야 한다.

한편, 고체 산화제는 일반적으로 하이브리드
로켓의 낮은 연소율을 향상시키기 위해 사용된다
(4-7). 고체 산화제가 첨가된 추진제는 유입되는 액
체 산화제와 확산(diffusion) 연소하며, 이와는 독
립적으로 고체 산화제와 예혼합(premixed) 연소
한다. 이에 따라, 동일한 산화제 질유량(mass
flux) 구간에서 연소율이 향상된다(7). 또한, 고체
산화제가 첨가된 추진제는 연소를 유지하는데 필
요한 산화제 일부분을 추진제 내에 포함하고 있
으므로, 보다 적은 액체 산화제 유입에서도 연소
가 유지된다(4). 이는, 추진제에 첨가된 고체 산화
제가 추가적인 산소를 공급하기 때문이다. 따라
서 추진제에 고체 산화제를 첨가하면 혼합산화제
의 낮은 산소 비율로 인해 손실된 다단 하이브리
드 로켓의 비추력 성능을 일부분 보상 할 수 있
다. 또한, 추진제에 첨가된 고체 산화제만큼 액체
산화제 유입을 감소시켜 산화제 탱크 크기가 감
소될 수 있다.

그러나, 하이브리드 로켓 연료에 고체 산화제
가 첨가되면 폭발성, 압력 변화에 민감한 연소율
과 같은 고체 추진제의 특성이 나타날 수 있다
(3,7). 이에 따라, 하이브리드 로켓의 연소 특징을
유지하기 위해서는 고체 산화제의 첨가비율(무
게)을 조절할 필요가 있다. Frederick(5)은 HTPB
에 AP(Ammonium Perchlorate)를 25~30 wt%
첨가한 추진제를 이용하여, GOX(Gaseous
Oxygen) 유입이 정지될 때 연소가 소화
(extinguishment)되는지 실험하였다. 참고문헌에
서는, AP를 최대 30 wt% 까지 첨가하여도 산화
제의 공급이 정지될 때 연소가 소화되었으며, 이
에 하이브리드 로켓의 장점인 엔진 정지 및 재시
동이 유지될 수 있다고 보고하였다(5). 그리고
George(4)는, AP 7.55 wt% HTPB 추진제를 이용
하여 연소실 압력 변화에 따른 연소율 변화를 살
펴보았다. 참고문헌에 의하면, 소량의 고체 산화
제가 첨가된 추진제는 압력 변화에 의한 연소율
변화가 크게 민감하지 않는 것으로 보고되었다(4).
따라서, 본 연구는 고체 산화제 최대 첨가비율을
15 wt% 이하로 설정하였다. 실험에 사용한 고체
산화제는 AN(Ammonium Nitrate), ADN(Am-
monium Di-Nitramide)과 비교하여 연소특성이
비교적 잘 알려진 AP를 사용하였다(8,9).
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Test
AP,
wt%

O/Fstoi
,

g/sec
O/Fact 

Tcomb,
K

O/F
variation

 

1
0 11.35

15 2.50 4.53 1290 1.04
0.03 0.592 20 2.84 3.99 1410 1.05

3 25 3.09 3.67 1580 1.05
4

5 10.72
13 2.25 4.77 1410 1.02

0.03 0.565 15 2.44 4.39 1520 1.02
6 20 2.73 3.92 1660 1.03
7

10 10.09
10 1.89 5.34 1400 1.02

0.03 0.568 15 2.31 4.37 1570 1.02
9 20 2.56 3.93 1780 1.03
10

15 9.46

8 1.57 6.03 1390 1.01

0.03 0.54
11 10 1.82 5.19 1550 1.01
12 12 1.89 5.00 1680 1.01
13 15 2.24 4.22 1770 1.02

Table 1. Summary of test results

본 연구에서는 다단 하이브리드 로켓에서, AP
첨가 추진제의 연료과농 연소특성을 실험적으로
확인하는 것을 목표로 하였다. 이에 따라, AP 첨
가비율 변화에 따른 산화제 유입량, 당량비, 연소
온도, O/F비 변화량, 비추력 성능, 반경방향 온
도 분포 그리고 가스발생기 연소압력의 변화를
살펴보았다. 그리고 이들의 변화가 다단 하이브
리드 로켓의 성능에 미치는 영향을 평가하였다.

Ⅱ. 본 론

2.1 실험장치 구성 및 데이터 수집

Figure 2는 연소실험 장치 구성을 보여주고 있
다. 예혼합실, 연소실 그리고 후연소실로 이루어
져 있으며, 각각의 길이는 45, 400, 200 mm이다.
솔레노이드 밸브와 PLC(Programming Logic
Controller)를 이용하여 정해진 시간동안 산화제
공급을 제어하였으며, Bronkhorst사의 질량유량
조절기로 산화제 유량을 조절하였다. 노즐은 수
냉식으로 냉각 하였으며, DAQ와 Labview 프로
그램을 이용하여 압력센서와 열전대를 통해 측정
된 값을 획득하였다.

연료 연소율은 시공간 평균 방법을 이용하여
계산하였으며, 실제혼합비[ ]는 연소된

연료 무게를 연소 시간으로 나눈 평균 연료 유량

()과 공급된 산화제 유량()을 이용하여

계산하였다. 그리고 이론혼합비[]는 이

론적 산화제/연료 비율로, CEA(Chemical
Equilibrium and Application)를 이용하여 계산
하였으며, 계산에 사용된 HTPB와 AP의 화학식
은 각각 C72.307H110.39O1.265, NH4ClO4이다. 당량비
는 이론혼합비/실제혼합비 비율로 계산하였으며,
과농연소는 당량비 1 이상을 의미한다. 또한,
Karabeyoglu(10)가 제시한 식(2a)와 (2b)를 이용하
여 초기혼합비[]와 최종혼합비

[ ]를 계산하였으며, 최종혼합비/초기혼

합비 비율로 O/F비 변화량을 계산하였다. 연소
온도 측정 장치의 경우, 감도와 측정온도 범위를
고려하여 노출형 K타입(=1.6mm)과 비접지형 R
타입(=3.2mm) 열전대를 사용하였다. 후연소실
축 방향과 반경 방향을 달리해 총 7개의 위치에
서 온도를 측정하였으며, 이후 공간적 평균값을
대푯값으로 사용하였다.

하이브리드 로켓에서의 순간적인 혼합비는 다
음과 같이 정의된다.

≡ 


  


  
   

(1)

Fig. 2. Baseline Experimental Set-up
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여기서 는 산화제 유량 은 연

료 유량 는 연료포트 내경 는 연

료 도 은 연료 길이 는 연소율 

계수 은 연소율 지수를 나타낸다

은 첨가비율을 변화시켜 실험한 결

과를 요약한 것이며 실험에 사용된 연료와 산화

제는 가스발생기 온도 요구조건을 만족하는 

와 산소 비율 혼합산화제이다

는 실험검증을 해 와 산

화제 조건에서 이 의 연구에서 제시된 연소율과 

비교한 그림이며 실험 산화제 질유량 범 에서 

매우 비슷한 연소율을 갖는다 한 첨가 

추진제의 성능검증을 해 동일한 산화제 질유량 

구간에서 참고문헌에서 보고한 첨가 추진제

의 연소율과도 비교하 으며 비슷한 연소율을 갖

는 것으로 확인되었다

는 첨가비율 변화에 따른 추진제

의 연소율 변화를 보여 다 상 로 동일한 산

화제 질유량 구간에서 첨가비율 증가에 따라 

의 연소율이 증가하 다 이는 첨가 추

진제가 유입되는 산화제와는 독립 으로 와 

추가 으로 연소하 기 때문이다 한 첨가

비율 증가에 따라 연소를 유지하는데 필요한 산

화제 유입량이 감소하 으며 이로 인하여 연소 

가능한 최소 산화제 질유량 구간이 감소하 다

이는 연소를 유지하는데 필요한 산화제 일부분이 

이미 추진제 내에 포함되어 있었기 때문이며 이

로 인하여 본 실험에서는 최소 산화제 유입량이 

에서 까지 감소

하 다

는 당량비 변화에 따른 연소온도 변화

를 보여주는 그림이다 각 첨가비율에 한 

결과를 살펴보면 당량비 증가에 따라 연소온도

가 감소하 다 하지만 첨가비율이 증가하면

서 당량비가 에서 으로 증

가하 음에도 불구하고 연소온도는 오히려 

에서 으로 증가하 다 이는 가 산화
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제로 이용되었지만 화학 반응  추가 인 열 발

생을 하 기 때문이다 결과 으로 본 실험에서

는 첨가 추진제를 이용하여 참고문헌에서 보

고한 가스발생기 온도 요구조건을 만족하는 과농 

연소가스를 생성하지 못하 다

참고문헌에 의하면 다단 하이 리드 로켓에서 

가스발생기 연소온도는 매우 요한 설계변수  

하나이다 따라서 본 실험에서는 연소온도 

을 기 으로 첨가비율 변화에 따른 과농 

연소특성 변화를 살펴보았다 연소온도 을 

만족하는 각 첨가비율에 그리고 

을 선정하 으며 ± 의 연소온도 차이는 

온도측정 오차를 감안한다면 가용되는 허용오차 

범 이다

은 산화제 유입량 변화에 따른 연소온

도 변화를 보여 다 동일한 연소온도를 기 으

로 첨가비율 증가에 따라 유입되는 산화제 

양이 감소하 다 그 결과 추진제는 

추진제와 비교하여 약 감소된 

산화제 유입량에서 연소온도 을 유지하는 

과농 연소가스를 생성하 다 이는 앞 에서 말

했듯이 첨가 추진제 내에 연소에 필요한 산

화제 일부분이 포함되었기 때문이다 한 유입

되는 산화제 양이 감소한다는 것은 산화제 탱크 

크기가 감소될 수 있음을 의미한다 이에 따라

첨가 추진제를 사용하여 다단 하이 리드 로

켓에서 시스템 크기가 커지는 단 을 개선할 수 

있다

가스발생기의 연소온도를 일정하게 유지하는 

것은 다단 하이 리드 로켓의 성능을 최 화하는

데 필요한 요건  하나이다 연소온도는 비

에 의존 이며 이로 인하여 일정한 연소온도를 

유지하기 해서는 연소  비 변화가 최소

화되어야 한다 은 비 변화량과 연소온

도의 계를 보여 다 결과를 살펴보면 첨

가비율 증가 그리고 산화제 유입량 감소에 따라 

비 변화량이 감소하 다 연소온도 을 

기 으로 첨가비율이 까지 증가될 

때 비 변화량은 에서 

로 약 감소하 다 이는 산화제 유입량과 

연소율 지수가 감소되었기 때문이며 참고문헌에

서 보고한 경향성과 일치한다 결과 으로

추진제의 연소  비 변화는 정

도로 그 변화가 매우 기 때문에 보다 일정한 

연소온도를 유지할 수 있으므로 로켓의 연소성능
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이 향상될 수 있다

은 첨가비율 변화에 따른 다단 하

이 리드 로켓의 비추력 성능변화를 보여 다

비추력 성능은 코드를 사용하여 계산하

으며 기 압력은 팽창비는 으로 

하 다 차 연소실로 유입되는 산화제는 

를 사용하 다

추진제의 비추력 성능은 로 

추진제 와 비교하여 약 향상되었다

이는 추진제에 첨가된 가 연소에 추가 인 산

소를 공 하여 혼합산화제의 낮은 산소비율로 인

한 비추력 성능 손실을 일부분 보완하 기 때문

이다 그러나 첨가 추진제의 향상된 비추력 

성능에도 불구하고 추진제의 비추력 

성능이 일반 화학로켓의 성능과 등한 수 까지 

향상되지 못하 다

다단 하이 리드 로켓의 연소효율과 시스템 

성능을 향상시키기 해서는 가스발생기에서 생

성되는 연소가스가 좋은 반경방향 온도 분포를 

가져야 한다 하지만 하이 리드 가스발생기는 

혼합 연소하는 고체 추진제와 달리 확산 연소

하며 이로 인하여 반경반향에 따른 연소온도 변

화가 불가피하다 는 의 온

도측정 결과이다 결과를 살펴보면 첨가비율 

증가에 따라 반경방향의 온도 분포의 편차가 

어들었으며 이는 가 첨가되면서 연료와 산화

제의 혼합성능이 향상되었기 때문이다 따라서

첨가 추진제를 사용하면 로켓의 연소성능을 
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보다 더 향상시킬 수 있을 것으로 단된다

가스발생기 연소압력은 다단 하이 리드 로켓

에 있어 매우 요한 설계변수  하나이다 가

스발생기 연소압력이 낮아지면 연소실 재료 요

구도가 감소될 수 있으므로 시스템 설계 비용이 

감될 수 있다 은 첨가비율 변화에 

따른 가스발생기 연소압력을 보여주는 그림이며

동일한 조건을 해 노즐목 지름을 로 유

지하 다 동일한 연소온도를 기 으로 첨가

비율 증가에 따라 가스발생기 연소압력이 감소하

다 이는 첨가비율 증가에 따라 연소를 유

지하는데 필요한 산화제 유입량이 감소하므로

보다 은 추진제가 연소되어 노즐목을 빠져나가

기 때문이다 결과에 의하면 추진제

는 추진제와 비교하여 약 감소

된 연소압력을 유지함에도 불구하고 동일한 연소

온도를 갖는 과농 연소가스를 생성하 다 이에 

따라 추진제에 를 첨가하면 동일한 가스발생

기 온도 요구조건을 만족하면서 시스템 제작비용 

감이 가능할 것으로 단된다

추진제에 포함되는 첨가비율 증가에 따라 

비추력 성능이 향상되었음에도 불구하고 본 실

험에서 첨가 추진제의 비추력 성능은 일반 

화학로켓의 성능과 등한 수 까지 향상되지 못

하 다 한 하이 리드 로켓의 연소 특징을 유

지하기 해서는 가 일정 첨가비율 이상 첨가

될 수 없으므로 첨가만으로 추진제의 비추

력 성능을 보다 더 향상시키는 것은 어렵다 이

에 따라 비추력 성능을 추가 으로 개선하기
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해서는  다른 방법이 필요하다

속 첨가제는 로켓의 비추력 성능을 매우 높이

는 방법  하나이며 고체  하이 리드 로켓에

서 흔히 사용되고 있는 방법이다 참고문헌에 

의하면 속 첨가제 첨가비율은 고체 로켓에서는 

최  이며 고체 추진제 가스발생기에서는 

비추력 성능을 최 화하기 해 까지 첨가

된다고 보고되었다 하이 리드 로켓의 경우

속 첨가제는 하이 리드 로켓의 연소 특징을 유지

하기 해 약 로 제한된다 그러나 하이

리드 가스발생기에 첨가되는 속 첨가제에 

한 연구문헌은 거의 없으며 구체 인 연소특성에 

해서 알려진 정보도 없다 이에 따라 속 첨가

제의 첨가비율 변화에 따른 비추력 성능의 이론  

변화를 우선 으로 알아보기 해 속 첨가제 최

 첨가비율을 이하로 설정하 다

보론 은 속 첨가제  가장 높은 단  

질량  부피당 발열량을 가지고 있다 이에 

따라 본 계산에서는 속 첨가제로 보론을 사용

하 으며 기  산화제 연료 조건은 가스발생기 

온도 요구조건을 만족하는 을 사용하 다

은 보론 첨가비율 변화에 따른 다단 하이

리드 로켓의 비추력 성능변화를 보여 다 보

론 첨가비율 증가에 따라 비추력 성능이 크게 향

상되었으며 보론을 까지 첨가하면 참고

문헌에서 제시한 고체 추진제 가스발생기를 용

한 하이 리드 로켓의 비추력 성능과 거의 등

한 수 으로 향상될 수 있음을 확인하 다

본 연구에서는 다단 하이 리드 로켓에서 
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첨가 추진제의 연료과농 연소특성을 실험하였다.
하이브리드 로켓의 성능 특징을 유지하도록 본
실험에서는 AP의 첨가를 15 wt% 이하로 제한하
였다. AP는 고체 산화제이므로 하이브리드 로켓
연료에 첨가시키면 연소에 필요한 산화제 유입을
감소시킬 수 있다. 그러나, AP 첨가로 과농 연소
를 나타내는 연소 당량비는 증가하지만 오히려
연소온도는 증가하므로 참고문헌에서 제시한 가
스발생기 온도 요구조건을 만족하지 못할 수 있
다.

AP 첨가비율 변화에 따른 과농 연소특성 변화
를 살펴보기 위해 실험결과를 비교, 분석하였다.
결과에 의하면, AP 15 wt% 추진제는 AP 0 wt%
추진제와 비교하여 유입되는 산화제 양이 약
60% 감소하였음에도 불구하고 동일한 연소온도
를 유지하였다. 또한, O/F비 변화는 약 4% 감소
하였고, 비추력 성능은 AP 0 wt% 추진제 대비
약 3% 향상되었다. 이 외에도 반경반향의 온도
분포의 편차가 줄어들었으며, 상대적으로 낮은
연소압력을 유지하면서 동일한 연소온도의 과농
연소가스를 생성하였다.

한편, 참고문헌에 의하면 AP가 30 wt% 첨가
된 추진제 연소에서도 하이브리드 로켓의 연소
특성을 유지할 수 있다고 하였다. 본 연구에서
AP 첨가는 15wt%까지 변화하였으나, 결과를 외
삽하면 AP 30wt% 첨가된 추진제의 연소특성 변
화에 대한 분석이 가능하다. AP 첨가비율을 증
가시키면 산화제 유입량, O/F비 변화량, 그리고
연소압력은 감소하며 비추력 성능은 향상되는 등
성능향상에 긍정적인 효과가 나타난다. 따라서
AP를 30wt% 까지 첨가한 추진제를 사용한다면
더욱 더 향상된 연소효율과 비추력 성능 개선,
그리고 이로 인한 제작비용 절감이 가능할 것으
로 판단된다.

그러나 오직 AP를 추진제에 첨가하는 것만으
로 하이브리드 로켓 추진제의 비추력 성능을 일
반 화학로켓의 수준으로 향상시키는 것은 매우
어려운 일이다. 따라서 비추력 성능을 추가적으
로 개선할 수 있는 또 다른 방법이 필요하다. 그
중에서 금속입자의 첨가는 로켓의 비추력 성능을
매우 향상시키는 방법으로 고체추진 로켓에서 흔
히 사용되고 있는 방법이다.

본 연구에서는 금속 첨가제 중에서 보론의 첨
가비율을 변화하며 비추력 성능의 이론적 변화를
살펴보았다. 결과에 의하면, 보론 첨가비율이 증
가하면 비추력 성능이 크게 향상되었으며, 보론
을 15wt% 첨가한 추진제는 고체 추진제 가스발
생기를 적용한 하이브리드 로켓의 성능과 거의

대등한 비추력 성능이 가능한 것으로 확인되었
다. 앞으로 연구는, 보론, 알루미늄, 마그네슘 등
의 다양한 금속 첨가제를 사용하여 첨가비율 변
화에 따른 다단 하이브리드 로켓의 성능변화를
실험을 통해 확인할 계획이다.
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