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Ⅰ. 서  론

RATO(Rocket Assisted Take-Off) 시스템은 로켓 
추진기관을 이용해 짧은 활주로에서도 효율적으로 항
공기의 이륙과 착륙을 보조해주기 위해 고안된 시스템

이다. 대형 수송기의 이착륙 또한 보조해줄 수 있으며, 
최근에는 UAS(Unmanned Aerial System)에 적용하
기 위한 개발이 진행되고 있다(Bettella et al., 2013). 
RATO 시스템은 단기간에 높은 추력이 요구되므로, 주
로 고체 로켓 추진기관을 사용하고 있다. 그러나 고체 
로켓 추진기관은 추진제의 크랙(crack) 등으로 인한 
폭발성의 위험이 있어 안전성과 관련한 문제가 있다. 
또한, 추력 제어가 어렵다는 단점이 있으며, 한번 점화
하면 반응을 중단할 수 없어 YMC-130과 같은 사고 
사례가 발생할 수 있다(Takashi et al., 1999). 반면 
하이브리드 로켓 추진기관의 경우, 서로 다른 상의 산
화제와 연료를 분리하여 저장하므로 운송, 취급, 저장 
면에서 고체 로켓 추진기관 대비 안전성이 높다. 더욱
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이, 산화제 유량 조절만으로도 추력 제어 및 재시동이 
가능하고 RATO 시스템의 안정성을 향상시킬 수 있어 
파두아대학교(University of Padua, Italy)에서는 RATO 
시스템에 하이브리드 로켓 추진기관을 적용하기 위한 
연구가 꾸준히 진행 중이다(Hussain et al., 2019).

반면 하이브리드 추진기관의 경우, 경계층 내의 확
산연소 메커니즘으로 인해 낮은 후퇴율을 보이며 추진 
성능이 낮다는 단점이 있다. 후퇴율은 로켓의 내탄도 
성능과 로켓 모터 설계에서 중요한 역할을 하는 핵심 
변수이다. 따라서 하이브리드 로켓 추진기관의 낮은 후
퇴율을 극복하기 위해 i) 스월 분사(swirl injection), 
ii) 고에너지 입자 첨가, iii) 넓은 연소면적을 갖는 그
레인(grain) 형태의 연료 사용 등 다양한 연구들이 수
행되고 있다(Yuasa et al., 1999; Vonderwell et al., 
1995; Kim et al., 2009). 본 연구에서는 iii)과 같이 
넓은 연소면적을 갖는 연료 그레인을 사용하여 후퇴율 
증진을 위한 연구를 수행하였다. 연료의 연소면적을 넓
히는 방법으로는 포트(port) 수를 증가시켜 연소면적을 
넓히는 멀티포트(multi-port) 그레인을 사용하는 방법
과 포트 형상을 변화시켜 연소면적을 넓히는 비단공형
(non-circular) 그레인을 사용하는 방법이 있다. 이 중 
멀티포트 그레인의 경우 연소가 진행됨에 따라 인접한 
포트끼리 병합(merge)되는 현상이 발생하여 압력이 급
격히 감소하거나 병합 시점에 떨어져 나간 잉여 연료 
그레인에 의해 노즐이 막혀 폭발하는 문제점이 상존한
다(Kim et al., 2013). 따라서 본 연구에서는 연소 중 
병합 현상이 발생하지 않는 비단공형 그레인을 선정하
여 연소시험을 수행하였다.

비단공형 그레인 단면 형상에는 별모양(star shape), 
슬롯형(slotted) 등 복잡하고 다양한 형상들이 존재하
며, 각각의 형상들에 대한 성능을 비교하는 연구들이 
많이 수행되고 있다(Li et al., 2013; Cai et al., 2016). 
Cai et al.(2016)은 수치해석을 통해 다양한 형상들에 
대한 후퇴율 성능을 파악하는 연구를 수행하였다. 이를 
통해 연료 포트의 수력직경(hydraulic diameter)이 작
을수록 높은 후퇴율이 나타남을 확인하였다. Zhiliu 
(2017)는 고체 로켓과 하이브리드 로켓에서 연료 포트 
형상이 내탄도 성능에 미치는 영향에 관한 수치해석 
연구를 수행하였다. 이를 통해 고체 로켓 대비 하이브
리드 로켓에서 연료 포트 형상이 압력에 직접적으로 
영향을 미치지 않음을 확인하였다.

위에 열거된 선행연구들과 같이 하이브리드 로켓 추
진기관에 사용되는 비단공형 그레인에 대한 해석 연구

는 활발하지만 이를 실험을 통해 검증하고 분석한 결
과는 미미한 실정이다. 따라서 본 연구에서는 낮은 후
퇴율을 증진시키기 위해 큰 연소면적을 갖는 비단공형 
그레인을 선정하였고 연소실험을 통해 단공형 그레인
과 비교하여 비단공형 그레인의 기초 연소특성을 파악
하고자 하였다. 또한, 연소 후의 비단공형 그레인 단면
의 이미지화를 통해 연료표면 지점별 후퇴율을 분석하
여 비단공형 그레인의 시간에 따른 후퇴율 특성 및 연
소 경향을 파악하였다.

Ⅱ. 실험장치 및 조건

Fig. 1은 하이브리드 로켓 연소시험 설비 개략도를 
나타낸 것이다. 전체 시스템은 산화제 공급 시스템, 점
화 시스템, 데이터 획득 및 연소기 시스템으로 구성되
어있다. 산화제로 사용된 기체 산소의 공급 유량은 
sonic orifice를 사용해 유량을 조절하였으며, TFM 
(Turbine Flow Meter)을 이용하여 측정하였다. 초기 점
화는 예열 플러그(glow plug)를 이용해 KNSB (KNO3- 
Sorbitol) 추진제를 점화하는 방식을 채택하였다. 연소
실험은 Lab-view 프로그램을 통해 제어하였으며, 각 
센서로부터 획득된 데이터들은 cDAQ 보드를 통해 수
집하였다. 연소기 시스템은 인젝터, 전방연소실, 연료 
그레인, 후방연소실, 노즐로 구성되어 있다. 노즐은 구리
로 제작하여 펌프를 이용한 수냉각 방식을 채택하였다.

본 연구에서는 비단공형 그레인의 기초 연소특성을 
파악하기 위해 Table 1과 같은 실험 조건으로 연소
실험을 수행하였다. 연료의 외경은 60 mm이며 연소시
간은 10 sec로 설정하였다. 또한, 연료는 HDPE(High 

Fig. 1. Schematic of the hybrid rocket 
experimental system
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Density PolyEthylene)를 사용하였고 전체적인 형상
과 수치는 Fig. 2와 Table 2에 각각 나타내었다. 비단
공형 그레인은 200 mm 길이의 연료를 5개의 segment
로 나누어 결합하는 방식으로 제작하였으며 Fig. 3에 
나타내었다.

Ⅲ. 실험 결과

3.1 단공형과 비단공형 그레인의 비교

3.1.1 산화제 질량유속에 따른 후퇴율 

후퇴율은 연소 전과 후의 연료 무게를 측정하고 연
료의 밀도와 부피변화량을 구하여 계산하는 시공간 평
균 후퇴율을 사용하였으며, 이는 식 (1)과 같이 산화제 
질량유속에 대한 식으로 표현할 수 있다. Gox,avg는 평
균 산화제 질량유속을 나타내며, 후퇴율 상수 a와 후퇴
율 지수 n은 실험을 통해 도출하여 Table 3에 나타내
었다.

 
 (1)

Fig. 4는 비단공형 그레인과 동일 수력직경을 갖는 
단공형 그레인(d = 1 mm) 및 동일 포트 단면적을 갖는 
단공형 그레인(d = 25 mm)에 대해 평균 산화제 유속
(averaged oxidizer flux)과 후퇴율 관계를 나타낸다. 
동일 수력직경을 갖는 비단공형 그레인과 단공형 그레
인을 비교한 결과, 비단공형 그레인의 후퇴율이 높게 

Oxidizer Gas oxygen

Fuel HDPE

Oxidizer supply pressure (bar) 30

Burning time (sec) 10

Average oxidizer mass flow rate 
(g/sec) 25∼50

Fig. 2. Configuration of non-circular grain 
(top view)

Table 2. Specification of non-circular grain

Grain configuration

Grain length (mm) 200

Outer diameter (mm) 60

Number of star point 8

Filet diameter (mm) 6

Inner diameter (mm) 18

Slot diameter (mm) 23

Segment number 5

Fig. 3. Configuration of non-circular grain
(side view)

Table 1. Specification of the combustion test

  
 dh (mm) Ap (mm2) a n

Non-circular 15 500 0.0174 0.740

Circular 15 180 0.01 0.771

Circular 25 500 0.0178 0.628

Fig. 4. Regression rate with average oxidizer 
mass flux

Table 3. Regression rate constant and exponent 
value 
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나타났음을 확인할 수 있다. 이는 비단공형 그레인이 
상대적으로 넓은 연소면적을 가지기 때문으로 사료된
다. 또한, 동일 포트 단면적을 갖는 경우에도 비단공형 
그레인의 후퇴율이 더 높게 나타났으며, 초기 산화제
(initial oxidizer flux) 유속이 동일한 경우 포트의 수
력직경이 작을수록 후퇴율이 높게 나타나는 경향을 파
악할 수 있다.

3.1.2 O/F 비에 따른 특성 배기속도

Fig. 5는 O/F비에 따른 특성 배기속도를 나타낸 
것이며, 이론 특성 배기속도는 CEA(Chemical Equili-
brium with Application)를 통해 도출하여 실선으로 
표현하였다. 특성 배기속도는 노즐의 형상과 상관없이 
효율을 비교할 수 있는 변수이며 실험을 통한 특성 배
기속도(  ) 계산식은 식 (2)와 같이 표현할 수 있다. 
연소실험 결과, 비단공형 그레인의 특성 배기속도 효율
은 약 60∼85%의 효율을 보였으며 단공형 그레인 대
비 동일 O/F비에서 보다 높은 특성 배기속도 값을 가
지는 것을 확인할 수 있다.



 (2)

3.1.3 연소실 압력

Fig. 6은 동일 수력직경을 갖는 단공형과 비단공형 
그레인에 대한 시간에 따른 압력 변화를 나타낸다. 단
공형 대비 비단공형 그레인의 연소면적(wetted area)
이 넓으므로 전체적으로 압력이 높음을 확인할 수 있
다. 그러나 비단공형 그레인의 경우 시간이 지남에 따
라 압력이 감소하는 것을 확인할 수 있다. 이는 비단공

형 그레인의 형상적인 요인에 의해 단공형 그레인 대
비 압력 변화가 큰 것으로 사료된다.

3.2 비단공형 그레인의 연소특성 파악

3.2.1 연소시간 설정

비단공형 그레인의 연소특성에 대한 형상적인 영향
을 파악하기 위해 해석적 방법(analytic method)을 
통해 연소시간을 설정하였다. 본 연구에서의 해석적 방
법은 기하학적 변수를 이용하여 그레인의 연소면적 값
을 계산하는 burn-back 해석기법 중 하나이다. 이에, 
본 연구에서는 연료 포트 단면적을 A1, A2, A3, A4의 
4개 영역으로 구분하었으며, 각각의 해당되는 면적이 
사라지는 구간을 phase로 정의하였다(Fig. 7). 즉, 연소
가 진행됨에 따라 면적 A1이 사라질 때까지를 phase 
1, A2가 사라질 때까지를 phase 2로 설정하였다. 산
화제 질량유량을 25 g/sec로 설정하여 계산한 결과, 
phase 1과 phase 2가 끝나는 시간이 각각 연소 시작 
후 2 sec와 8 sec로 도출되었다. 따라서 phase가 변
화하는 시점을 기준으로 4개의 연료 그레인을 사용하
여 연소시간을 2 sec, 5 sec, 8 sec, 11 sec로 설정하
여 연소실험을 순차적으로 수행하였다.

Fig. 5. Characteristic velocity vs. O/F ratio

Fig. 6. Time trace of chamber pressure

Fig. 7. Non-circular grain analysis using 
analytic method
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3.2.2 연소시간에 따른 압력변화

Fig. 8과 Fig. 9는 각각 연소시간에 따른 압력변화
와 연소실험 후의 그레인 단면 형상을 나타낸 것이다. 
Fig. 8의 검은색 결과는 연소시간을 2 sec로 설정한 
phase 1 종료시점까지의 결과이고 청색과 붉은색 결
과는 5 sec과 8 sec로 설정한 2번의 순차적 연소실험 
결과들을 나타내고 있다. 이는 phase 2 종료시점(8 
sec)까지의 결과에 해당된다. Fig. 9는 연소가 진행됨
에 따라 그레인 형상이 변하는 것을 보여주며 단공형
에 가까워지는 것을 확인할 수 있다. 따라서 비단공형 
그레인을 장기 연소시키면 Fig. 6의 단공형 그레인 결
과와 유사하게 압력이 일정한 구간이 발현될 것으로 
사료된다.

3.2.3 비단공형 그레인의 지점별 후퇴율

Fig. 10은 Fig. 9에서 나타낸 연소시간(2 sec, 5 sec, 
8 sec, 11 sec) 별 그레인의 단면을 이미지화 한 후 중
첩시켜 나타낸 연료 표면의 지점별 후퇴율을 나타내고 
있다. 이를 통해 연소가 진행됨에 따라 후퇴율이 지점
별로 상이하게 나타나는 것을 확인할 수 있었으며 그

레인의 각 지점별 후퇴율의 경향을 파악하기 위해 A, 
B, C, D, E 지점을 선정하여 분석하였다. 각 지점별 
후퇴율은 연소가 연료 포트 중심에서 연료 외경 방향
으로 뻗어나가면서 진행된다고 가정하여 계산하였으며 
이에 따라 도출된 지점별 후퇴율은 Table 4에 나타내
었다. Fig. 11의 기호(symbol)는 각 지점별 시간에 따
른 후퇴율(Table 4)을 나타낸 것이며, 점선을 통해 지
점별 후퇴율 경향을 표현하였다. 전체적으로 시간이 지
남에 따라 단면적이 단공(circular) 형태를 띌 것이기
에 후퇴율이 하나의 값으로 수렴하는 것을 확인할 수 

Fig. 8. Pressure curve on combustion time

Fig. 9. Burned grain on combustion time

Fig. 10. Local fuel surface evolution deduced 
from the results of Fig. 9 

(color surfaces correspond to the duration of 
each combustion tests of Fig. 9) 

Table 4. Regression rate of each point over time

Time
(sec)

Regression rate (mm/s)

Point A Point B Point C Point D Point E

2 0.715 0.961 0.405 0.084 0.064

5 0.452 0.395 0.172 0.101 0.052

8 0.211 0.205 0.188 0.142 0.159

11 0.325 0.294 0.206 0.177 0.167

Fig. 11. Time trace of local reggression rate
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있다. 그러나 초기에는 A와 B 지점의 후퇴율이 높게 
도출되었으며, 이는 A와 B 지점이 C, D, E 지점 대비 
화염층(flame layer)과 근접하여 높은 후퇴율을 갖기 
때문이다. Fig. 10에 나타난 연료 표면 형상은 실제로
는 대칭 구간이 있고, A와 B 지점이 Fig. 2의 inner 
diameter에 해당되어 화염층에 가깝기 때문이다. C 
지점은 B 지점과 D 지점의 중간에 위치하여 후퇴율이 
B 지점과 D 지점의 중간값을 가지는 것을 확인할 수 
있다. D 지점과 E 지점은 다른 지점보다 화염층과 거
리가 멀어 후퇴율이 낮게 나타나는 것으로 사료된다.

Ⅳ. 결  론

본 연구에서는 RATO 시스템 적용을 위해 하이브리
드 로켓 추진기관용 비단공형 그레인에 대한 기초 연
소특성 연구를 수행하였다. 비단공형 그레인의 형상학
적 영향을 파악하기 위해 실험을 통해 도출된 HDPE 
연료의 후퇴율식과 해석적 방법을 사용하여 소요되는 
연소시간을 설정하였다. 동일 수력직경 및 포트 단면적
을 갖는 단공형과 비단공형 그레인을 비교 분석하였으
며, 비단공형 연료의 지점별 후퇴율을 도출하였다. 비
단공형 그레인의 경우 단공형 그레인 대비 높은 후퇴
율과 높은 특성 배기속도를 나타내었다. 이는 예상한 
대로 비단공형 그레인의 상대적으로 넓은 연소면적에 
기인한 것으로 판단된다. 넓은 연소 표면적으로 인해 
비단공형 그레인의 연소실 압력 또한 단공형 대비 높
게 나타났으나, 시간에 따라 압력이 감소하였으며 이는 
비단공형 그레인의 형상학적 요인에 기인한다. 다만, 
비단공형 그레인의 경우 지점별 후퇴율이 상이하게 나
타났으며, 연료 포트 내 화염층과 다섯 개의 지점 간 
거리가 달라 열전달량의 차이가 이를 초래된 것으로 
사료된다. 또한, 연소가 진행됨에 따라 다섯 개 지점의 
후퇴율이 모두 동일한 값으로 수렴하는 것을 확인할 
수 있었다. 이는 연소가 상당 시간 진행될 경우, 비단
공형 포트가 단공형에 가까워질 수밖에 없기 때문인 
것으로 판단되었다. 
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