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ABSTRACT

In this study, we developed a method to predict/analyze the performance of a dual thrust 

rocket motor that has 2 kinds propellant charged in axial direction. When transitioning from the 

booster to the suspender stage, a transient phenomenon related to performance occurred at the 

interface. The causes and characteristics of the transient phenomenon were investigated by 

comparing them with the results of the combustion test. It was confirmed that the performance 

transient phenomenon is sensitively generated not only by the shape design between the 

propellants with different properties of the propellant, but also by errors in manufacturing due to 

the propellant curing shrinkage.

초       록

본 연구에서 축 방향으로 충전 된 이종 추진제를 적용 이중 추력 추진기관의 성능 예측/해석 방법

을 개발하였다. 부스터로부터 서스테이너 단계로 천이될 때 계면에서 성능에 관한 과도현상이 발생하

였는데, 그 과도현상의 원인과 특성을 연소시험 결과와 함께 비교하여 조사하였다. 성능과도 현상은 

추진제 물성이 서로 다른 추진제 사이 형상설계뿐만 아니라, 추진제 경화 수축에 따른 제작상 오차에 

의해 민감하게 발생되고 있음을 확인되었다.

Key Words: Solid Rocket Motor(고체 로켓 모터), Booster(부스터), Sustainer(서스테이너), Grain(그

레인), Level Set Method(레벨셋 기법), Performance(성능)
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Nomenclature

a : Burning rate coefficient

 : Buring surface area

 : Nozzle throat area




: Nozzle discharge coefficient




: Thrust coefficient

 : Specific heat at constant pressure

 : Characteristic velocity

 : Nozzle throat diameter

F : Thrust

 : Molecular weight

 : Mass flow rate

n : Burning rate pressure exponent

 : Pressure

 : Temperature

V : Volume

 : Specific heat ratio

 : Density

1. 서    론

이중 추력형 고체로켓 추진기관은 제티슨

(jettison)과 같이 체계의 외부에 장착되는 부스터

로 초기 가속을 위한 추력을 발생시킨 후 분리

되어 서스테인 단계로 비행하면 상대적으로 체

계의 무게를 줄일 수 있는 장점이 있다. 그러나 

부스터 분리를 위해서 파이로테크닉스형 분리장

치나 고압가스를 이용한 추력중단장치를 이용해

야 한다. 이러한 장치를 적용할 경우, 체계의 무

게 증가가 동반되고 부가장치의 증가로 추진기

관의 신뢰성이 떨어지는 단점이 있다. 이를 보완

한 방법은 단일 연소관에 추진제를 적용시키는 

방법이 있다. 추진제 적용 방법에는 추진제 그레

인 형상을 이용하는 방법과 연소속도 및 특성이 

다른 추진제를 적용하는 2가지 방법이 있다. 전

자는 1개의 추진제로 쉽게 적용되지만, 복잡한 

그레인 형상으로 충전치구의 주의 깊은 설계와 

충전공정에서 품질상에서 주의가 요구되며, 소형

일수록 구현하기가 어렵다. 다른 종류의 추진제

를 사용하는 것은 적용하기가 간편하나, 다른 추

진제 사이 화학반응 등으로 인한 미접착 및 서

로 다른 물성을 갖는 추진제 사이 분리(박리)를

비롯하여 제작상에 많은 문제점이 존재한다[1-3].

본 논문에서는 축 방향으로 충전된 이종 추진

제를 적용 추진기관의 성능 예측/해석 방법을 

개발하였다. 또한, 추진기관 개발과정에서 부스

팅 단계로부터 서스테이닝 단계로 천이될 때 성

능에 관한 과도현상이 발생하였는데, 연소 시험 

결과값과 함께 비교하여 원인과 현상을 조사하

였다. 

2. 추진기관 성능해석 

2.1 성능해석

본 연구에서 개발된 이중 추력형 추진기관은 

두 가지 종류의 추진제를 적용시켜 이중 추력을 

발생시키는 추진기관이다. 부스터와 서스테이너 

구간으로 나누어 각각의 다른 추진제 특성과 형

상이 적용된 경우로 추진기관 성능해석을 수행

하였다. 

본 연구에서 적용된 추진기관은 직경이 50 

mm이고 길이가 420 mm인 Fig. 1과 같은 형상

을 갖는 소형 추진기관이다.

노즐과 가까운 쪽의 추진제는 부스터 추진제

이며, 연소관 헤드쪽 추진제는 서스테이너 추진

제이다. 부스터 추진제는 초기 추력을 높이기 위

Fig. 1 Configuration of a rocket motor : booster 

grain(upper).
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해서 3개의 슬롯이 있는 3-finocyl 그레인 형상이

고, 서스테이너 추진제는 지속적인 연소가 진행

되는 엔드버닝 그레인을 갖는다. 적용된 각 추진

제의 기본 특성은 Table 1에 나타내었다.

고체로켓 추진기관 성능의 대표적 파라미터로 

압력과 추력이 있는데, 이는 질량보존 관계를 이

용하여 다음과 같이 간단하게 쓸 수 있다[4].
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Eq. 1에 Eq. 2∼4를 대입하여 정리하면 다음

과 같다.
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본 연구의 추진기관은 서로 다른 두 종류의 

추진제가 연소할 때 초기 연소면이 큰 부스터가 

연소된 후 엔드버닝형 서스테이너가 연소되는 

단계를 가지므로 연소가스 질량 발생율은 다음

과 같이 정리된다.

부스팅 단계: 

  
   (6)

서스테이닝 단계 : 

  
   (7)

이다. 여기서,
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이다. 

Eq. 6과 Eq. 7에서 서로 다른 두 가지 추진제

가 충전되었을 때 Eq. 8과 9를 이용하면, Eq. 5

는 Eq. 11로 전개된다.
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여기서, 
 


는 두 추진제가 연소하여 혼합

되었을 때의 연소가스 특성치이며, 두 추진제의 

혼합비와 압력에 따른 가스 특성치를 만들어 내

삽하여 다음 식들을 사용하였다[5]. 
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     (16)

Properties Booster Sustainer

Burning rate 

 sec  
5.53 30.69

Burning rate 

coefficient 
 0.0176 0.057

Pressure index  0.3639 0.442

Propellant 

density
 (g/cc) 1.8027 1.8135

Specific heat 

ratio
 1.1214 1.125

Characteristic 

velocity

(m/sec) 1587.4 1587.9

Flame 

temperature
 (K) 3557.91 3584.32

Molecular weight 
 26.832 29.917

Table 1. Properties of applied propellants.
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여기서 와 는 각각 부스터와 서스테이

너 추진제에서 발생하는 질량 유동률이다. 압력

은 Eq. 11을 Runge-Kutta 4th order로 해석하였

으며, 추력( )은 Eq. 19를 사용하였다. 여기서, 



는 추력계수이다[5]. 

  


  (19)

2.2 레벨셋(Level Set Method)를 적용한 번백

(burn-back)해석

본 연구에서는 수치적 방법으로, 이중추력을 

갖는 추진기관의 성능해석을 수행하였다[6,7]. 성

능해석에 사용된 추진기관 추진제 형상은 Fig. 2

와 같다.

기하학적 추진제 그레인 내부형상은 복잡한 

연소면적을 가지므로, 수학 및 기하학적 도구를 

사용하여 해석하기가 매우 어렵다. 복잡한 형상

은 주로 그레인의 형상이 복합적으로 구성된 3

차원 형상을 갖기 때문이다. 본 연구에서는 3차

원 추진제 그레인 형상을 모델링하기 위해 

SolidWorksⓇ를 사용하였다. 성능해석은 이를 이

용해서 추진기관 성능을 위한 연소면적 해석 절

차를 MatlabⓇ으로 코딩하여 개발하였다. 본 논

문에서는 연소면은 3차원 형상을 가지고 있는 

Fig. 2와 같이 추진제 그레인 코어나 맨드릴의 형

상을 모델링하여 사용하였다. 하단부를 더 연장한 

것은 하단부 슬롯 이외 축 방향 단면이 추진제 

연소면이기 때문이다. 그레인 번백 해석을 위해서 

레벨셋 기법을 사용하였는데, 개발한 코드의 입력

자료로서 적용될 초기 그레인을 위해서 Fig. 3과 

같이 삼각형 메시를 갖는 STL (streolithography) 

파일로 저장하여 사용하였다[6].

레벨셋 기법은 추진제 초기 표면으로부터 연

소면에 수직 방향으로 번백하여 변화하는 형상

을 각 단계 별로 계산하여 연소면적을 구할 수 

있는 효과적인 기법이다. 번백에 의한 연소면이 

연소관 외부로 확장되는 것이 제외되어야 한다. 

Fig. 4와 같은 연소관은 3차원 계산을 위해서 연

소관의 라이너 형상에 따라 연소가 일어나지 않

는 외곽 형상에 대한 좌표정보가 필요하다. 연소

관의 형상은 좌표값으로 생성한 후, 아스키(ascii)

파일로 저장하여 MatlabⓇ코드 입력자료로 사용

하였다. 연소관은 축대칭 형상이므로 2차원 형상 

위치 좌표를 코드 내에서 3차원으로 변환하여 

사용하였다. 

Fig. 2 Set-up of the propellant grain for level set 

method.
Fig. 3 Generation of the STL file for the 

booster propellant grain model.
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2.3 성능 해석 결과

추진기관의 성능해석은 Fig. 1의 형상에 따라 

Table 1의 물성값을 이용하였다. 성능해석 결과 

및 성능선도는 MatlabⓇ 출력 파일로서 Fig. 5와 

Fig. 6과 같이 얻었다. Fig. 5는 MatlabⓇ의 그래

픽 기능을 이용한 것으로 추진제 그레인 형상이 

시간에 따라 변하는 것을 보여 주었다. 외부는 

연소관과 노즐 형상이고 내부는 추진제 그레인 

형상이며, 이는 슬롯과 실린더가 결합된 finocyl 

형상을 보여준다. 부스팅 단계에서 슬롯이 연소

동시에 상단 원형부가 노출되면서 서스테이너

Fig. 4 Modeling of a combustion case.

추진제가 연소를 시작한다. 1.59 sec와 2.1 sec 

사이에서 부스터 추진제와 서스테이너 추진제가 

혼재되어 있음을 나타내고 있다.

Fig. 6은 이중추력을 위한 압력 선도에서 1.59 

sec 부근에서 slot 부분의 그레인이 연소관에 이

르고, Fig. 5에서처럼 서스테이너 추진제가 노출

되기 시작한다. 부스터 부분의 연소면이 감소하

면서, 압력이 계속 강하한다. Fig. 5의 1.8 sec 이

후 잔여 부스터 추진제가 연소실 외곽 원형으로 

소량 남아있고, 연소속도가 높은 서스테이너 추

진제와 혼합되면서 압력 피크가 발생된다. 2.4 

sec이후에는 추진제 연소면인 엔드버닝 연소면만 

존재하고 연소종료까지 압력이 안정적으로 유지

됨을 보여주었다. 지상연소시험 결과가 설계조건

에 따른 성능해석 결과에 비해 느리게 압력이 

상승되고 있는데, 이는 부스터 추진제의 점화성

Fig. 5 Grain burning surface evolution of a dual thrust rocket motor(design condition).
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에 따른 점화지연의 원인으로 분석되었다[8].

본 연구의 대상인 추진기관은 직경이 50 mm 

수준인 소형이며, 충전된 추진제는 금속연료인 

알루미늄 함량이 19%를 포함한다. 적용된 노즐

목의 소재가 ATJ graphite로 제작되어 있기때문

에 노즐목에서의 삭마(ablation)는 무시하지 못한

다. 삭마에 의한 노즐목 직경 변화는 잘 알려진 

다음 식을 사용하였다[2,4].

∆    
   (20)

여기에서, ∆ , ,와  은 각각 노즐목 직경 

변화량, 연소실 압력, 노즐목 삭마율이다. 노즐목 

삭마율은 부스터 추진제로만 충전된 로켓 모터

의 연소시험을 통하여 실험적으로 연소전/후 노

즐목 직경 측정으로부터 얻어진    × 의 

값을 사용하였다. 연소 초기에는 고압으로 노즐

목이 상당량 삭마되어서 정상 설계조건(normal)

과 비교하면, 부스터 부분의 압력은 낮게 예측되

고, 엔드버닝 부분에서는 상대적으로 낮은 압력 

수준으로 서서히 감소되고 있음을 보여주었다

[8]. 삭마를 고려한 성능해석 결과는 지상연소시

험에서 얻어진 결과에 적절히 따라가고 있어서, 

본 해석 방법은 이중추력 추진기관의 성능해석

에 적합함을 보여주었다.

2.4 이종 추진제 계면에서 과도 압력 분석

성능해석에서 저 연소속도와 고 연소면적을 

갖는 부스팅 단계로부터 고 연소속도와 저 연소

면적을 갖는 서스테이닝 단계로 진입할 때, 압력

의 피크가 발생하는데, 이것은 Fig. 5에서 확인

한 결과에 따라, 두 종류의 연소 특성을 갖는 추

진제 그레인이 과도 영역에서 생성된 연소가스 

혼합의 영향으로 발생되는 것으로 분석되었다. 

이 구간에서 압력 피크 발생 구간을 분석하기 

위해서 부스터와 서스테이너 추진제 사이 기하

학적 형상과 치수를 Fig. 7과 같은 조건에 따라 

해석하였다.

부스터 추진제와 서스테이너 추진제 사이 치

수 간격을 다르게 설정하였는데, 서스테이너는 

엔드버닝 형상으로 위치가 일정하다고 고려하고, 

부스터 추진제 길이의 변화에 대하여 해석을 수

행하였다. 추진기관 제작 시 부스터 추진제를 충

전 경화시킨 후 서스테이너 추진제를 충전하는 

절차로 진행하는데, 물성이 서로 다른 추진제 경

화시 수축의 영향이 두 추진제간 계면에서 주로 

발생되었기 때문에 상기 해석조건을 설정하였다

[8]. 여기서 a는 부스터와 서스테이너의 경계에

서 부스터 추진제 그레인의 길이를 나타내며, b

는 부스터 그레인의 중앙 원통부 길이를 나타낸

Fig. 7 Calculation conditions for the interface between 

booster and sustainer grain. 
Fig. 6 Comparison of performance curves ground test 

and with/without nozzle ablation.
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다. 두 추진제가 축 방향으로 나열되어 있어서, 

길이 a와 b사이의 거리인 c가 과도성능에 중요

한 요소로 고려하였다. 길이 c는 Fig. 5에서처럼 

t=1.59∼2.1 sec 구간에서 부스터 추진제와 서스

테이너 추진제가 동시에 존재하는 구역이 존재

하는 구역에서 중요한 요소로 볼 수 있다. 설정

된 치수는 충전 제작과정에서 발생할 가능성이 

있는데, Case 0은 설계된 기준이고, Case 1 m는 

코어가 0.5 mm 더 진행되어 경계구역에서 추진

제가 덜 충전된 것을 나타내고, Case 1은 코어가 

치구에 2 mm 덜 장착되어 추진제가 더 충전된 

것이며, Case 2와 Case 3은 Case 0에 비해 c의 

길이가 4 mm와 8 mm 더 길어진 상태를 나타

낸다. 

Fig. 8은 위 10가지 경우에 대한 압력 성능선

도를 계산한 결과이다. 치수 c의 설계값 12 mm

를 기준으로 2 mm가 작은 10 mm인 case 2에서

처럼 c값이 감소할수록 부스팅 단계 쪽으로 압

력 피크가 위치하며, 압력의 절대값도 높아진다. 

설계값 기준으로 c의 치수가 커져 서스테이너 

추진제와의 계면의 거리가 두꺼워 질수록 압력 

피크는 후방으로 이동한다. 특히, 압력 피크 전

에는 압력 수준이 어느 시간 동안 낮은 값으로 

유지되고 있는 것을 보여주는데, 이는 로켓모터

의 연소가 급격한 압력강하에 의하여 소화될 가

능성을 포함하기 때문에 설계 및 추진제 충전 

제작에서 세심한 주의가 요구된다고 볼 수 있다. 

Fig. 8에서 ∆가 음(-)적으로 커진 Case6m과 

같은 경우, 부스터 연소구간에서 압력이 3800 

psia까지 상승되어 연소관의 MEOP(Maximum 

Eval- uating Operation Pressure)를 넘어서는 경

우 연소관은 파열될 가능성이 있음도 유의해야 

한다.

Fig. 9는 과도구역의 해석 결과와 지상 연소시

험으로부터 획득한 압력과 추력 성능 데이터를 

비교한 것이다. 노즐목 삭마율을 고려하였을 때 

그레인 초기온도가 20℃인 시험조건에서 성능곡

선은 지상연소 실험값에 근접하고 있음을 보여

주고 있다. SRM-001과 SRM-002는 동일 추진제 

배취에서 제작되었지만, 각각 점화제가 1.2 g과 

1.5 g을 사용하였다. 지상 연소시험 결과와 Fig. 

7을 기초해서 비교하면, 계면까지의 거리인 c값

은 설계값에 근접하게 충전 제작되었다고 볼 수 

있으며, 지상 연소시험 결과에 잘 반영되고 되고 

있음을 보여주었다[8]. 

Fig. 9 Comparison of predicted and measured 

performance curves. 

Fig. 8 Pressure Changes at the gap differences of 

the booster propellant.
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Fig. 10은 추진제 충전 배취가 다르고, 점화제

가 1.5 g인 추진기관 SRM-003의 압력과 추력 성

능곡선이다. 연소시험 조건은 SRM-001과 002와 

같다. 연소시험 결과로부터 설계값과 비교할때 

길이 c가 일정거리를 갖는 추진제 충전이 되었

음을 보여주고 있다. Fig. 7로부터 유추할 때, 압

력 피크 시간인 5.5 sec 근방에서 계면 사이 거

리는 약 (+)4 mm 차이가 나고 있으므로 분석된

다. SRM-003는 설계값에 대하여 (+)4 mm 부스

터 추진제가 덜 충전된 경우이며, 갑작스럽게 축

소된 연소면적으로 인하여 압력 피크는 경계면

에 존재하지 않고 후방 5.5 sec에 존재하였다. 과

도 단계 위치인 2.1 sec 이후에서 압력이 24 

psia∼30 psia의 낮은 값으로 5.5 sec까지 진행되

었기 때문에 이 구간의 원인으로 추진제는 소화

될 가능성이 있다. 실제로 개발과정에서 소화되

거나, 소화된 후 재점화되는 경우도 있었다[8]. 

두 가지 추진제를 사용한 경우 서로 다른 물성 

때문에 충전 및 경화 과정에서 수축되는 그레인 

형상 치수는 단일 추진제를 이용한 추진기관에 

비해 오차가 크다고 볼 수 있으며, 소형 추진기

관일수록 성능에 민감하게 영향을 미치고 있음

을 보여주어 개발에 주의가 필요하다. 

Fig. 7∼Fig. 10의 경우에 대하여 성능 과도현

상을 종합하면 Fig. 11과 같다. 

Fig. 11은 설계값과 실제 추진제 충전 치수와

의 마진을 나타내는 ∆에 대한 압력 피크시간

과 압력 피크 절대값을 나타낸 것인데, ∆가 음

(-)적으로 커질수록 압력 피크시간은 전방시간으

로 진행되고 압력 피크의 절대값은 커지며, ∆

가 양(+)적으로 커질수록 압력 피크 시간 위치는 

후방시간으로 이동되고, 압력 피크의 절대값은 

작아진다. 축 방향으로 이종 추진제가 충전된 고

체 로켓 추진기관의 설계와 제작에 있어서, 두 

추진제 사이 계면간의 차이(∆ )가 부스팅과 서

스테이닝 과도 구간에 큰 영향을 미치고 있음을 

보여주었다. ∆가 커지면 압력 수준이 낮은 값

으로 진행되고, 압력 피크 시간은 연소 후방시간

으로 이동하였다. 따라서 두 종류의 추진제가 사

용될 때 계면에서 일어나는 과도현상에 주의를 

기울일 필요가 있다. 

3. 결    론

이종 추진제를 사용한 소형 이중추력 추진기

Fig. 11 Peak time & pressure to design margins of c.
Fig. 10 Comparison of predicted and measured 

performance curves in case of ∆  = 4 mm.
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관의 성능해석 코드를 개발하였으며, 부스팅과 

서스테이닝 천이구간에서 성능 과도현상을 분석

하고 연소시험 결과와의 비교를 수행하였다. 개

발된 코드는 SolidworksⓇ를 이용한 추진제 그레

인 모델링과 레벨셋 기법으로 해석한 연소면적 

변화를 MatlabⓇ으로 코딩하여 이종 추진제가 적

용된 이중 추력 추진기관의 성능해석이 가능하

도록 구현하였다. 개발 코드를 적용하여 각 연소 

시간에 따라 가시적으로 반영시켜 천이 구간에

서 발생하는 과도 현상을 분석하였다. 두 추진제 

계면 간의 차이(∆ )가 부스팅과 서스테이닝 과

도 구간에 큰 영향을 미치고 있음을 확인하였다. 

부스터구간과 서스테이너 위치와의 차이인 ∆

가 커지면 압력 수준이 낮은 값으로 진행되고, 

압력 피크는 후방시간으로 이동하여 추진제가 

과도 구간을 지나면서 낮은 압력 수준이 도출되

며, c가 설계값 이하로 작아지면, 압력 피크는 

부스팅 구역으로 이동하고, 압력의 절대값은 크

게 상승됨을 확인하였다.

한 종류의 추진제를 적용한 추진기관과 비교

하면, 연소특성과 기계적 물성이 다른 이종 추진

제를 사용한 소형 추진기관은 과도 구간에서 추

진제 충전 및 수축 경화로 발생하는 설계의 공

차에 매우 민감하게 작용하고 있어서 추진제사

이 수축 경화를 고려한 설계와 주의 깊은 제작

이 수반되어야 함을 보여주었다.
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