
Journal of the Korean Society of Propulsion Engineers 
Vol. 27, No. 1, pp. 9-16, 2023 9

1. 서    론

고체추진기관 연소관 내부에 적용되는 연소관

단열재는 추진제 연소 시 발생하는 고온/고압의 

연소가스로부터 연소관 구조체를 보호함과 동시

에 내부의 압력하중을 연소관에 전달해야 한다
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ABSTRACT

This paper investigated the method to predict a thermal response of internal insulation in a 

solid rocket motor considering both thermal decomposition and ablation. Changes in properties 

due to the thermal decomposition, swelling of char layer and movement of decomposition gases 

inside the material were considered during a modeling. And radiative/convective heat flux from 

the exhaust gas were applied as boundary conditions, while the chemical ablation of the material 

surface is modeled with algebraic equations. Test SRM with thermocouples was solved for a 

validation purpose. The results showed that predicted temperatures have identical trends and 

values compared to the experimental values. And an error of predicted thermal destruction depth 

was around 0.1 mm.

초       록

본 연구에서는 고체추진기관 내 연소관단열재의 열분해와 삭마를 고려하여 단열재의 열응답을 예

측할 수 있는 일차원 해석기법을 개발하였다. 모델링에는 연소관단열재 내부에서 발생하는 열분해로 

인한 물성변화, 숯층의 팽창 및 분해가스 이동을 고려하였다. 또한 연소가스로부터의 복사/대류 열유

속을 경계조건으로 적용하였으며 단열재 표면에서 발생하는 화학적 삭마속도를 대수식으로 모델링하

였다. 해석기법 검증을 위해 열전대가 설치된 시험모터에 대한 해석을 수행하였다. 해석으로 도출된 

온도분포는 시험과 유사한 값을 나타냈으며 시험과 예측 열파괴두께의 오차는 0.1 mm 내외였다. 

Key Words: Internal Insulation(연소관단열재), Thermal Destruction(열파괴), Solid Rocket Motor(고

체로켓모터), Kevlar/EPDM(케블라/EPDM)
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[1]. 이에 연소관단열재로는 변형율이 높은 EPDM 

(Ethylene Propylene Diene Monomer) 같은 소

재를 Kevlar, Carbon fiber 등으로 보강하여 강

도를 조절한 소재가 사용된다[2]. 연소관단열재

는 낮은 열확산계수를 가지고 있어 연소관으로 

전달되는 열을 효과적으로 차단하지만, 이 과정

에서 소재가 연소가스에 의해 지속적으로 파괴

된다. 이에 추진기관 작동시간동안 파괴되는 두

께에 비해 충분한 두께로 설계되어야 한다. 그러

나 동시에 연소관단열재가 지나치게 두껍게 설

계되면, 연소관 내부의 추진제를 침범하여 충전

율이 감소하고 추력 생성에 기여하지 못하는 사

중량이 증가하는 문제가 생긴다. 이에 설계 과정

에서 연소관 각 지점의 유속, 노출시간 등을 고

려해, 예상되는 열파괴두께를 예측하고 최적의 

설계두께를 도출하는 것이 매우 중요하다. 

국내에서 연소관단열재로 널리 사용되고 있는 

Kevlar/EPDM이 고온에 노출되는 경우, 사용된 

바인더의 특성에 따른 차이가 존재하지만 기본

적으로 노즐에 적용되는 탄소/페놀릭 내열재에

서 발생하는 열/화학적 변화와 유사한 과정이 

나타난다[3,4]. 먼저 열전도로 인해 소재의 온도

가 350℃ 이상이 되면 EPDM의 고분자 결합이 

분해되는 열분해 반응이 발생한다. 이 과정에서 

EPDM 질량의 80% 이상이 소실되어 휘발성 분

해가스(CO, CO2, CH4, C6H6 등)가 된다. 고체 

상태로 남은 잔여물은 Kevlar 섬유와 함께 다공

성의 숯층을 형성하게 되며 표면의 열이 내부로 

전파되는 것을 추가로 차단하는 역할을 한다. 그

러나 숯층의 단열성은 연소가스 내 H2O, CO2와 

같은 산화물질이 숯층의 탄소성분과 반응하는 

화학적 삭마, 숯층이 고속의 연소가스 유동에 노

출되었을 때 전단력에 의해 떨어져 나가는 기계

적 삭마로 인해 숯층의 두께가 감소하면서 함께 

감소하게 된다.

이에 연소관단열재의 열분해와 삭마과정 전반

에 대한 다양한 실험 및 해석연구가 수행되어 

왔다. Brewer 등[5]은 레이저로 단열재를 가열하

면서 열반응 특성을 관찰하였으며, Koo 등[6]은 

옥시-아세틸렌 토치를 이용해 단열재 표면의 화

학적 삭마를 모사하고 열반응과 화학적 삭마를 

함께 측정하였다. Russell과 Strobel[7]은 숯층의 

탄화와 분해가스 이동으로 인한 밀도변화 및 소

재의 부풀어오름을 해석적으로 모델링하고 이를 

레이저 가열시험 결과와 비교하였다. 최근에는 

Jiang 등[8]이 숯층의 다공성 구조를 고려한 해

석기법을 개발하여 열반응을 예측하고, 축소 모

터에서의 시험결과와 비교하였다.

국내에서는 지금까지 많은 물성이 요구되는 

단열재의 열분해와 삭마과정의 복잡성으로 인해 

해석적 접근보다는 실험적 접근을 사용해왔다. 

특히 Kang과 Park[9]의 연구에서 연소가스에 의

한 연소관단열재의 열파괴두께를 도출할 수 있

는 시험장치가 개발되었으며, 이를 통해 속도/압

력과 단열재 열파괴속도 간 실험식을 확보하여 

설계에 적용해왔다. 그러나 실험식 기반의 접근

법은 추진기관 내 여러 물리현상이 복합적으로 

나타나는 시험결과의 특성 상 각 인자에 대해 

많은 시험이 필요하고 확장이 어려운 단점이 있

다. 또한 추진기관의 요구성능이 계속해서 증가

함을 고려할 때, 국내에서도 연소관단열재의 열

반응 예측을 위해 이론 기반의 해석기법을 개발

할 필요가 대두되었다. 

따라서 본 연구에서는 고체추진기관 내에서 

발생하는 연소관단열재의 열분해와 화학적 삭마

를 고려하여 단열재의 열파괴를 예측할 수 있는 

코드를 개발하였다. 단열재 내부거동의 예측을 

위해 소재의 탄화로 인한 밀도, 물성 변화 및 흡

열을 모델링하였으며 숯층 내에서 분해가스 이

동의 열적 효과, 숯층의 화학적 삭마와 숯층의 

팽창으로 인한 표면 변화를 에너지 보존식에 반

영하였다. 개발된 해석기법의 검증을 위해 저속

조건으로 시험된 연소관단열재 시험모터에서 측

정된 온도 및 열파괴두께 계측결과와 해석결과

를 비교하였다. 

2. 본    론

2.1 화학적 삭마모델

본 연구에서는 저속영역에서의 열파괴 및 삭

마에 중점을 두고 연소관단열재 숯층의 화학적 
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삭마만을 우선적으로 모델링하였으며 추후 연구

에서 기계적 삭마를 고려하고자 한다. 화학적 삭

마는 숯층의 탄소 성분이 연소가스 내 산화성분

에 의해 제거되는 과정이며 주로 아래 화학반응

에 의해 발생한다. 

   →    (1)

   →  (2)

해당 반응은 연소가스 내 H2O, CO2의 숯층 

표면으로의 확산과 표면 온도에 의해 지배되는 

화학반응율에 따라 변하는 비균질(heterogeneous) 

화학반응이며 표면의 탄소에 의해 일어나는 반

응의 특성 상 기존에 노즐 내열재 모델링에 적

용된 것과 동일한 접근을 사용할 수 있다. 이와 

관련해서 Boyarintsev 등[10]은 경계층 내 Lewis 

수를 1로 가정하고 열/물질전달 상사를 이용해 

H2O, CO2의 표면으로의 확산을 열/물질전달계

수, 로 나타내고 화학적 삭마속도를 이에 비

례하는 대수식으로 표현하였다. 삭마속도는 아래 

수식과 같이 화학반응 유량을 숯층의 밀도로 나

누어 도출한다.


 


(3)

는 숯층과 초기 소재의 밀도비이며, 는 초

기 밀도로 1040 kg/m3이다. 표면에서의 화학반

응 질량유량은 아래의 수식으로 계산된다.

  




 


 

 









(4)

식에서 는 표면의 열전달계수, 와 는 각

각 탄소와 연소가스의 몰질량이며 은 연소가

스 내 H2O, CO2의 분율을 나타낸다. 는 무차

원 키네틱 파라미터로 아래와 같이 정의된다. 

  









 



(5)

위 수식에서  , 는 벽면에서의 온도와 압

력이며 , 는 표면 화학반응의 반응상수와 활

성화에너지이다[10].

2.2 열분해를 고려한 에너지 보존방정식

연소관단열재의 탄화는 소재의 밀도, 비열, 열

전도도 등 물성에 큰 영향을 주며 이로 인해 발

생한 분해가스의 숯층 내에서의 이동도 단열재 

내부 열전달에 영향을 준다. 또한 숯층의 삭마는 

표면의 후퇴를 불러오므로 계산절점 이동의 영

향을 고려해야 한다. 본 연구에서는 Fig. 1에 나

타난 것과 같이 초기 단열재 표면의 위치 z=0으

로부터 시작하는 절대좌표가 아닌 삭마로 인해 

이동한 현재 단열재 표면의 좌표 x를 원점으로 

하는 이동 좌표계를 기반으로 수식을 모델링하

였다. 본 연구에서 수립한 1차원 단열재 내부 에

너지 보존방정식은 아래와 같으며 중앙유한차분

법을 통해 해석하였다.

 


 

 

 



 



(6)

여기서 ,  , 는 소재의 밀도, 비열, 열전도

도이다. 는 그림에 나타난 것처럼 삭마속도를 

포함한 표면의 이동 속도이며 우변의 두 번째 

항은 이로 인해 발생하는 열적효과이다. 마지막 

Fig. 1 Moving reference frame with surface and 

definition of related value.
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항은 숯층 내부에서 생성되어 표면으로 이동하

는 분해가스의 열적효과이며 은 분해가스 유

속, 는 분해가스의 비열이다. 분해가스 생성 

시 단열재 내부 압력이 상승하여 가스는 표면으

로 분출되며 본 연구에서는 숯층 내에서 고체와 

분해가스의 온도가 같다고 가정하였다. 

소재의 밀도는 아레니우스 식을 통해 모사할 

수도 있으나 고분자 분해과정의 복잡성을 고려

하여 TGA 측정 결과로부터 밀도가 반응 구간에

서 선형으로 감소한다고 가정하여 도출하였다. 

비열과 열전도도는 열분해 전/후 시편을 각각 

DSC, LFA 장비로 온도에 따라 측정하여 도출된 

값을 적용하였고 반응이 일어나는 온도 구간에

서는 두 값을 아래 수식과 같이 보간하여 사용

하였다.

  



 

 
 ≦

(7)

   

 

 
 ≦

(8)


  

 

 
 ≦

(9)











 

 

 








 (10)

수식에서  ,  , 는 열분해 전 밀도, 열전

도도, 비열,  ,  , 는 열분해 후 숯층의 

밀도, 열전도도, 비열이다. 또한  , 와 

는 각각 열분해가 시작되는 온도, 열분해가 

끝나는 온도와 두 온도의 차이, 
이다. 

비열의 경우 물성만을 고려한 비열  에 열

분해 반응의 흡열양 를 포함하여 모델링된 

 를 최종적으로 계산에 사용하였다.

본 연구에서는 열분해 반응이 온도에 대해 선

형이라고 가정하였으므로 열분해속도는 반응이 

시작되는 온도 의 위치인 
 의 이동속도로 

도출하였다. 이는 Fig. 1에 나타난 와 동일하

며 숯층이 부푸는 속도 , 표면 및 좌표계의 

이동속도 와 아래와 같은 관계를 갖는다.


 




 (11)


 


 (12)


 

 (13)

또한 는 삭마로 인해 경계층으로 유입되는 

유량으로 본 연구에서는 과 동일하며, 분해가

스의 발생량 은 아래와 같이 나타낼 수 있다.


















 ≧


 


(14)

계산체적에 대한 경계조건으로는 연소가스로

부터의 복사 열전달과 대류 열전달을 고려해야 

한다. 먼저 복사 열전달로 인한 열유속 의 경

우 아래 수식과 같이 모델링하였다[11].


  

 
 (15)


 exp


 (16)







 





(17)

수식에서 는 연소가스 온도, 는 표면온

도, 는 유효 방사율, 는 연소가스 방사율이

며 는 단열재의 방사율이다. 또한 은 연소가

스 내 알루미늄 함량, 는 연소가스의 밀도이

며 은 연소관 내 반경이다.
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대류열전달은 Bartz 수식[12]을 통해 도출하였

으며 표면에서 분출되는 분해가스로 인한 열전

달계수의 감소를 보정하였다.

     (18)



 


 

 

 
 

   (19)

 


 (20)




 

 





(21)

식에서 는 연소가스의 점성계수, 는 연소

관 직경, 은 연소가스의 프란틀수, 는 레이

놀즈수, 는 연소가스 속도이며 표면에서 질량

분출의 영향을 나타내는 파라미터인 , 는 표

면에서 분출되는 가스의 밀도 및 속도인  , 

를 포함하여 아래와 같이 정의하였다.

≡





(22)

 ≡





 (23)

2.3 시험모터 형상 및 조건

본 연구에서 개발된 해석기법의 검증을 위해 

사용한 시험모터는 Kang과 Park[9]의 연구에서 

사용된 것과 동일하며 그 형상은 Fig. 2에 나타

난 것과 같다. 원통형 연소관에서 연소된 추진제 

연소가스는 연결부를 통해 가속되어 사각형인 

시험부를 일정한 속도로 통과한 후 노즐을 통해 

배출된다. 그리고 시편부에는 깊이별로 열전대가 

10개가 설치되어 시험 중 시편의 온도변화를 측

정할 수 있도록 설계되었다. 다만 기존 연구에 

공개된 결과와는 다르게 본 연구에서는 알루미

늄이 19% 포함된 추진제를 적용하여 연소가스 

온도 는 3560 K 수준으로 높으며 평균 압력

과 연소시간은 Fig. 3에 나타난 압력커브에서 

1075.1 psia, 36.15 초로 도출되었다. 시험은 동일

한 조건으로 2회 수행되었고 경계층 계산에 필

요한 연소가스의 물성은 McBride의 연구[13]와 

동일한 방식으로 도출되었다.

본 연구에서 검증에 사용한 시험모터의 채널 

폭은 70 mm로 시편부 내에서 속도는 7.2 m/s

이다. 다만 해당 속도는 시편의 삭마로 인해 채

널이 확장되면서 감소하게 되며, 정확한 검증을 

위해 시편 삭마량에 따라 가스 속도와 가 감

소하는 것을 고려하여 경계조건을 적용하였다. 

구체적으로 시편이 4 mm 삭마될 경우 채널 폭

은 78 mm로 증가하여 가스 속도는 5.8 m/s로 

감소하고 레이놀즈수 감소로 인해 는 0.159 

kg/m2s에서 0.133 kg/m2s로 감소하였다.

해석데이터의 검증에는 열전대에서 측정된 온

도커브를 활용하였다. 검증에 사용한 열전대는 

표면으로부터 0.8, 1.5, 1.9, 2.5, 3.05 mm 깊이에 

위치하였으며 열전대 깊이는 시편에 열전대가 

Fig. 2 Geometry and key component of test motor for 

validation. Fig. 3 Pressure curve for test duration. 
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삽입된 후 X-ray를 통해 측정하였다. 또한 온도

커브가 양호한 계측결과를 나타낸 경우 이외에

도, 모든 열전대에 대해 계측 온도가 열분해 온

도 인 350℃에 도달하는 시점을 추출하여 해

석에서 예측된 열파괴두께의 시간에 따른 진행

양상과 비교하였다.

3. 해석결과 및 고찰

Fig. 4는 시간에 따른 연소관단열재의 표면온

도와 연소가스로부터 가해지는 복사/대류 열유

속을 나타낸 것이며 대류열유속은 분출의 영향

으로 진도이 존재한다. 그림에서 확인할 수 있듯

이 단열재의 낮은 열확산계수로 인해 표면온도

는 가파르게 상승하여 약 2.8초만에 3,000 K를 

초과하며, 이후 3,200 K 수준에서 완만하게 증가

한다. 복사 열유속은 온도의 네제곱에 비례하는 

특성 상 초기 표면온도가 낮을 때 매우 크게 증

가했다가 점차 감소하는 경향을 보였으며, 대류 

열유속은 낮은 가스속도로 인해 연소 말기에도 

복사 열유속의 14.2%에 불과하였다. 연소가 끝난 

후에는 표면을 단열조건으로 유지하였으나 온도

가 급격히 하강하는 모습을 나타냈는데 이는 단

열재 질량의 약 80%가 소실되며 발생한 열분해

가스가 숯층을 급격하게 냉각시키기 때문이다. 

Fig. 5는 시간에 따른 연소관단열재 깊이방향

의 온도를 나타낸 것으로, 소재의 낮은 열확산계

수로 인해 표면이 3,000 K 이상에 도달함에도 

고온영역이 표면 2∼3 mm 영역 내외로 제한되

는 것을 확인할 수 있다. 또한 앞서 언급한 열분

해가스의 냉각효과로 인해, 36초 시점의 연소 종

료로 인한 압력 감소 이후 40초 시점에서도 이

미 온도가 상당히 감소한 것을 확인할 수 있다. 

표면의 위치가 이동하는 것은 삭마로 인한 것으

로 본 시험조건에서는 40초까지 약 2.5 mm가 

삭마되었다. 소재의 삭마와 열분해를 모두 포함

한 열파괴두께는 온도가 623 K에 도달한 위치로 

확인할 수 있으며 약 4.3 mm 수준이다. 

Fig. 6은 각 깊이에서 온도에 대한 시험과 해

Fig. 5 Change of predicted in-depth temperature 

distribution with time.

Fig. 6 Comparison of measured and predicted 

temperature. 

Fig. 4 Time change of predicted surface termperature, 

radiative and convective heat flux.
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석결과를 비교한 것이다. 그림에 나타난 것처럼 

실선으로 나타낸 해석 결과는 점선으로 나타난 

시험 결과와 경향과 값이 유사하였다. 다만 열반

응이 끝나는 500℃ 이상의 영역에 도달했을 때 

일부 위치에서 시험과 해석 온도차가 증가하였

다. 이는 해석결과가 초기 표면 대비 정확히 고

정된 위치에서의 온도인 반면, 시험결과는 열전

대가 설치된 K/EPDM 플러그가 함께 탄화되고 

팽창하면서 깊이가 변화하여 발생한 것으로 판

단된다. 주목할 점은 해석결과와 시험결과의 비

교를 통해 시험에 대한 분석이 더 용이해진 점

이다. 2.5 mm, 3.05 mm의 측정결과를 예로 들

면 기존에는 3.05 mm 위치의 온도가 더 빨리 

상승하여 두 측정결과 중 어떤 값이 타당한지 

확인하기 어려웠으나, 현재는 해석결과를 활용해 

3.05 mm 위치에서 센서가 삽입된 플러그에 화

염이 누출되는 등의 이유로 이상 현상이 나타난 

것이며 2.5 mm 위치의 측정 결과가 타당한 것

임을 확인할 수 있다. 다만 숯층 강도가 약한 소

재의 특성 상 개별 열전대의 온도경향 보다는 

많은 시험데이터의 획득이 중요하다.

이러한 관점에서 시간 경과에 따른 열파괴두

께의 변화는 Fig. 7에 나타난 것과 같다. 시험결

과는 열분해온도 350℃에 도달한 열전대의 깊이

와 시간을 도시한 것이며 해석 결과는 
 의 시

간에 따른 위치를 나타낸 것이다. 삭마두께는 대

체로 선형으로 증가하였으나 시편 삭마에 따른 

채널폭 증가로 가 감소하면서 기울기가 약간 

감소하였다. 반면에 열파괴두께는 삭마로 인한 

표면 후퇴와 소재 내부로의 열전도가 모두 영향

을 주어 초기에는 가파르게 증가하며 이후 내부

로의 열전도와 표면의 삭마 속도가 평형에 도달

하며 점차 선형에 가까워진다. 그림에 나타난 것

처럼 해석으로 도출된 열파괴두께의 진전은 시

험에서 열전대로 측정된 열파괴두께와 유사하였

으며 편차가 큰 시험데이터를 제외하면 차이가 

0.1 mm 내외였다. 시험 데이터에서 주목할 점은 

비슷한 깊이에 위치한 열전대에서도 열파괴 발

생 시점이 5초 이상 차이가 날 수 있다는 점이

며, 특히 이 현상은 깊은 곳에 설치된 열전대에

서 두드러지게 나타난다. 이는 강도가 약해 열파

괴의 불확실성이 큰 연소관단열재의 특징을 나

타낸다. 다만 본 연구의 해석결과는 열파괴두께

를 보수적으로 예측하는 방향에 위치해있어 설

계 적용에 유리할 것으로 판단된다. 시험 후 시

편을 마이크로미터로 직접 측정하여 도출된 열

파괴두께는 시편 전 영역에 대해 평균 4.5 mm 

수준으로 해석결과에 비해 0.25 mm 정도 크게 

나타났으며 이 차이는 시험 후 모터의 잔류화염

의 영향으로 발생한 것으로 판단된다.

4. 결    론

본 연구에서는 고체추진기관 내에서 Kevlar/ 

EPDM 연소관단열재의 열분해와 삭마를 고려하

여 단열재의 열응답을 예측할 수 있는 일차원 

해석기법을 개발하였다. 연소관단열재 내부에서

의 열분해로 인한 물성변화, 숯층의 팽창, 분해

가스 이동을 모델에 반영하였다. 또한 연소가스

로부터의 복사/대류 열전달을 경계조건으로 적

용하고 단열재 표면에서 발생하는 화학적 삭마

를 대수식으로 모델링하여 삭마속도를 도출하였

다. 해석기법을 검증하기 위해 연소관단열재 시

험모터에 대한 해석을 수행하였다.

해석결과 단열재의 낮은 열확산계수로 인한 

표면온도의 급격한 증가로 단열재로 입사하는 

복사/대류 열유속이 감소하는 현상이 예측되었
Fig. 7 Comparison of predicted/measured thermal 

destruction depth.
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으며, 삭마로 인한 단열재 표면의 후퇴와 내부로

의 열침투가 잘 예측됨을 확인하였다. 또한 시험

에서 깊이별로 측정된 시간에 따른 온도변화가 

해석결과와 잘 일치함을 확인하였으며, 시간에 

따른 열파괴두께 진전도 시험결과와 0.1mm 내

외의 차이를 보였다. 이에 본 연구에서 개발된 

해석기법은 향후 연소관단열재 내열설계 및 시

험데이터 분석 과정에서 유용하게 활용될 것으

로 판단된다. 
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