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ABSTRACT

  A typical unsteady internal ballistic analysis model was proposed to take account the erosive 

burning with the variance of local velocity and pressure along grain surface to the axis of a solid 

rocket combustor. The model introduced in this study showed good agreements with the results 

of previous research. It was investigated that the combustion pressure, grain length, initial 

temperature, and vaporization temperature of propellant affect on the erosive burning.     

       록

  본 연구에서는 연소실내 유동으로 인해 발생하는 연소실 축방향 압력변화를 고려한 비정상 내탄도 

해석모델을 개발하고 이를 바탕으로 침식연소를 해석하 다. 개발 모델은 선행 연구와 비교하 으며 

해석결과가 일치함을 확인하 다. 연소실 압력, 그 인 길이, 그 인 기온도, 추진제 기화온도가 침

식연소에 미치는 향을 조사하 다.
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1. 서    론

  고체로켓의 내탄도 해석은 연소실 내 압력 변

화에 한 연소 해석과 노즐에서의 유동해석으

로 구분 할 수 있다. 연소실 내 압력 변화에 

한 연소 해석은 연소실  구간에 걸친 질량, 모

멘텀, 에 지 보존방정식과 실험을 통해 얻어지

는 연소속도를 사용하여 해석한다. 

  연소 속도 측정에 주로 사용되는 스트 드 버

에서는 연소속도를 압력과 온도에 한 함수

로 나타낼 수 있다. 그러나 연소가스의 유동속도

가 특정 속도 이상이 되면 추진제 연소 속도에 

향을 미치게 되며 이러한 상을 침식연소 

(erosive burning)라고 한다.[1] 침식연소는 추진

제의 조성과 연소 시 연소실 환경에 따라 그 
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향이 다르게 나타난다. 연소가 진행되는 과정에

서 연소실 축 방향 유동속도가 증가하거나 연소

실 압력이 증가하면 침식연소가 증가하며, 연소

실의 온도가 높을수록 침식연소는 어든다[2]. 

 본 연구에서는 연소실 축방향의 압력변화와 침

식 연소를 고려한 연소속도의 변화를 측하여 

고체 로켓의 내탄도 해석을 수행하 다. 선행연

구 결과와 비교하여 해석 기법을 검증하 으며, 

한 침식연소에 향을 주는 요소들에 한 

향을 조사 하 다.

2. 침식연소 (erosive burning) 모델

2.1. 지배 방정식

  Figure 1과 같이 연소실 그 인에 미소체 을 

설정하여 연속 보존 방정식을 설정하고 모터 

반에 걸쳐 연속, 운동량, 에 지 방정식을 용

한다[3]. 

Fig. 1 Schematic of a solid rocket motor

   정상상태로 가정하면 미소체 에서 빠져나가

는 질량유량은 다음과 같은 식으로 나타낼 수 있다. 





        (1)

  미소체 으로 들어오는 질량유량은 연소실 축

방향으로 들어오는 질량유량과 추진제 표면에서 

연소되어 공 되는 질량유량으로 구성된다. 추진

제 표면에서 공 되는 유량은 연소속도와 련 

있으며 원형 포트일 경우 다음과 같이 나타 낼 

수 있다.

                (2)

  연소과정에서 그 인의 확공이 일어나므로 시

간에 따라 미소체 의 부피가 증가된다. 이러한 

체 의 증가는 미소체  내 질량손실로 가정할 

수 있다.

                 (3)

  choking이 일어난 경우 노즐 목에서 빠져나가

는 질량유량은 일반 으로 Eq. 4와 같이 표 된

다. 







 
 




       (4)

   choking시 노즐목에서 빠져나가는 질량유량은 

연소실 끝단에서 빠져나오는 질량유량과 동일하

다고 볼 수 있으며 생성된 연소가스의 질량유량

과 연소실을 빠져나가는 질량유량의 차이로 인해 

연소실 내부에 압력 변화가 발생된다. (Eq. 5)






           (5) 

  압력변화율은 미소체  내 질량유량의 변화를 

의미한다. Eq. 5에서 구한 연소실 압력변화율이 

각 미소체 의 압력변화율과 동일하다면 연소실 

체에서 생성되는 질량유량 (Eq. 6)과 choking

시 연소실 끝단에서 빠져나가는 질량유량(Eq. 4)

의 비를 이용하여 연소실 미소체 에서 빠져나

가는 질량 유량을 구할 수 있다(Eq. 7).

  
 

          (6)




             (7)

   고체 로켓 모터의 추력은 다음식과 같다. 

             (8)

 2.2 연소속도 모델 

  침식연소는 추진제의 성분, 연소 환경, 모터의 

크기, 그 인의 형상에 따라서 그 향이 다르게 

나타난다.  본 연구에서는 L&R 모델의 모터의 
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길이를 모터의 직경으로 체 시킨 변형식을 사

용하 으며 Eq. 9와 같다.

      


 
  exp

  (9)

   모델은 스트 드 버 의 연소속도 모델 식

에 침식연소 효과를 고려한 연소속도 항을 추가

한 형태이다. 연소가스의 유동속도와 추진제의 

특성치가 모두 고려된 식이기 때문에 고체로켓 

연소 해석에 범 하게 용할 수 있다. 

  Eq. 9에서 는 추진제 성분에 따라 독립 인 

값을 가지며 는 열 달 효과를 나타내는 상수

로 Eq. 10과 같이 표 된다[4].

 


Pr


 
      (10)

  는 추진제의 특성치와 연소실 온도  그

인 표면온도의 함수이다. 연소실 온도와 그 인 

기 온도에 따른 값의 변화를 Fig. 6에 나타 

내었다. 

Fig. 2 Effect of Initial Temperature on alpha

  는 연소실 온도가 높을수록 작으며 그 인의 

기 온도가 높을수록 증가하는 것을 알 수 있

다. 그러나 그 인의 기 온도는 특수한 경우를 

제외하고는  260-360K 이므로 값의 변화는 아

주 작다고 할 수 있다. 값 자체가 상당히 작은 

값이기 때문에 그 인 기 온도로 인한 침식연

소의 변화량은 작을 것으로 상된다.

2.3. 해석 기법

  해석 과정은 크게 연소 과정, blow-out 과정, 

노즐 유동해석으로 나뉜다. 미소 체 과 연소실 

체의 압력 변화는  4차 Runge-Kutta 방법을 

이용하여 지배방정식(Eq. 1~7)을 수치해석하

다. blow-out과정에서는 추진제의 질량공 이 없

으므로  으로 하여 시간에 따른 연소실 

압력 변화를 구하며 연소과정 해석과 동일한 방

법으로 압력변화를 구한다. 연소실 압력이 기

압과 같아지는 시 에서 계산을 종료힌다.

3. 침식연소 (erosive burning) 모델 검증

Table 1. Motor characteristics[5]

Input parameter Value

Initial reference pressure (kPa) 2757.90  

Grain 

Outer diameter (mm) 63.0

Inner diameter (mm) 25.4

Length (mm) 708

Comb. gas and burning rate characteristics

Propellant flame temperature (K) 3056

Propellant surface temperature (K) 1128

Burning rate constant  0.0492

Burning rate exponent 0.36

Specific heat ratio () 1.21

Propellant specific heat (J/kg-K) 1508

Propellant density (kg/m3) 1742

Gas specific heat (J/kg-K) 1845

Gas absolute viscosity (kg/m-s) 8.19×10-5

Gas Prandtl number 0.82

Specific gas constant (J/kg-K) 318

Nozzle

Nozzle throat diameter (mm) 23.5

  침식연소를 고려한 연소속도 모델은 이를 고려

하지 않은 일반 인 연소속도 식보다 복잡하고 추

진제 특성치에 해 더 많은 자료를 요구한다. 이

러한 요구조건을 충족시키면서 해석 기법을 검증

하기 해 참고문헌[5]에 주어진 추진제의 특성치

와 그 인의 형상을 이용하 다(Table 1). 해석 결

과 연소속도는 연소실 축방향을 따라 미소하게 증

가하며 실험결과와 유사함을 알 수 있다. (Fig. 3)  
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Fig. 3 Comparison of predicted and reference 

regression rate of propellant

4. 해 석 결 과

  Figure 4는 연소 기 침식연소로인해 그 인 

축방향으로 연소속도가 증가하는 것을 나타낸다. 

연소 시간 0.02 에서는 침식연소로 인해 연소속

도가 최   약 7.73%증가하지만 연소 시간 0.22

 후 연소속도는  최  1.63%증가로 연소 기

에서 증가량보다 작은 증가량을 보 다. 총 연소

시간이 1.75 인 것을 고려할 때 침식연소로 인

한 연소속도 증가는 연소 기에 집 됨을 알 

수 있다. 

Fig. 4 Regression rate along the grain

  작동압력, 연소실 온도, 그 인 길이의 변화가 

침식연소에 미치는 향을 살펴보았다. 

4.1. 압력의 향

  고체추진제의 연소속도는 연소실의 압력에 

한 함수이므로 연소실의 작동 평균 압력이 달라

지면 연소 시간에 따른 각 지 에서의 연소실 

압력변화도 다르게 나타나게 된다. 연소실 작동

압력이 침식연소에 미치는 향을 조사하기 

하여 연소실 압력이 80atm, 100atm, 120atm 일 

때 침식연소 해석을 수행하 다. Figure 5 에서 

연소실 압력의 증가에 따라 연소시간에 따라 연

소실 압력변화 폭도 증가하는 것을 볼 수 있다. 

한 침식연소를 고려한 해석결과와 침식연소를 

고려하지 않은 해석결과의 차이도 연소실 작동

압력이 커짐에 따라 증가하는 것을 알 수 있다. 

즉 연소실 작동압력의 증가는 침식연소를 증가

시키는 것을 알 수 있다.

Fig. 5 Effects of average chamber pressure on 

chamber pressure 

4.2 그 인 길이의 향

Fig. 6 Effect of port length on chamber pressure
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  Table 1.에 주어진 값을 기 로 그 인 길이는 

약±20%의 변화를 주었다. 그 인 길이가 길어질

수록 침식연소는 크게 나타난다(Fig. 6). 그 인 

길이가 길어지면서 연소실 축방향으로 유속이 

빨라지며 이는 침식연소를 진시키기 때문이다. 

한 낮은 작동 압력에서는 그 향이 작게 나

타나지만 높은 작동 압력에서 그 향이 크게 

나타나는 것을 알 수 있다.

4.3 온도의 향

  온도의 향은 그 인 기온도와 연소 시 그

인 표면의 온도가 침식연소에 미치는 향을 

조사하 다. 

  추진제 기온도는 침식연소 속도에도 향을 

주지만 일반 연소속도에도 향을 다. 그 기 

때문에 일반 연소속도에 온도 민감도(Eq. 11)를 

고려하여야 온도변화가 침식연소에 끼치는 향

을 알 수 있다.

    
               (11)

Fig. 7 Effect of initial grain temperature on chamber 

pressure

  Figure 7에서 그 인의 기온도가 높을수록 

연소시간이 짧아지고 침식연소의 향이 커지는 

것을 볼 수 있다. 이러한 결과는 축방향 연소가

스의 속도가 그 인의 기 온도가 높을수록 유

동속도가 빨라져 침식연소 효과를 증 시키기 

때문이다.(Fig.8) 그러므로 그 인의 기온도가 

높을수록 축방향의 유동속도가 커지므로 침식효

과가 증가하여 후퇴율이 커지면서 연소 시간이 

짧아짐을 알 수 있다.  

Fig. 8 Effect of initial grain temperature on cross 

flow velocity

  

  연소 과정  추진제 표면온도 변화가 연소속

도에 끼치는 향을 좀 더 정확한 비교를 하기

해 침식연소를 고려한 연소실 압력변화와 침

식연소를 고려하지 않은 연소실 압력변화의 차

를 구해 비교 하 다. (Fig. 9) 비교 결과 연소 

시 그 인의 표면온도가 낮을수록 침식연소에 

의한 향이 컸으며 연소실 압력이 높을 수 록 

침식연소의 향이 큰 것으로 나타났다. 

Fig. 9 Effect of propellant surface temperature on 

chamber pressure difference

5. 결    론

  고체로켓의 비정상 해석 모델을 고려한 내탄

도 해석 로그램을 개발하여 침식연소에 햐
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을 주는 인자들을 조사하 다. 본 연구에서 제안

한 해석 모델은 선행 연구 결과와 비교·검증 하

다. 동일 조건에서 침식연소 비정상 모델과 일

차원 모델을 비교하여 침식연소가 연소 속도에 

미치는 향을 분석하 다. 침식연소로 인해 연

소실의 압력이 더 격히 변하며 연소시간이 단

축되는 것을 알 수 있었다. 

  연소실 압력, 그 인 길이, 그 인 기 온도

와 추진제 기화온도가 침식연소에 미치는 향

을 살펴보았다. 연소실의 작동압력이 높아질 수 

록, 그 인의 길이가 길어질 수 록 침식연소의 

향이 크게 나타난다. 한 그 인의 기온도

가 높을수록, 추진제의 기화 온도가 낮을수록 침

식연소 향이 크게 나타났으며, 동일 온도 조건

이더라도 연소실 압력이 높으면 침식연소의 

향이 더 크게 나타났다. 이러한  수행 결과를 바

탕으로, 본 연구 상의 추진제는 연소실 압력 

변화가 침식연소에 가장 요한 요소라고 할 수 

있다.
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