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ABSTRACT

  A study to determine the optimal jet conditions for maximizing altitude of the sounding rocket 

is conducted. The behavior of a simplified linear momentum equation including aerodynamic 

drag is investigated. The analytic solutions are obtained and compared with numerical solutions. 

It is shown that there are the optimal jet conditions for maximizing altitude of a sounding rocket 

according to the rocket mass ratio.
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1. 서    론

  사운딩로켓 (Sounding Rocket)은 기  근우

주 탐사를 해 필요한 과학 장치를 운반하는 

로켓이다. 사운딩로켓은 궤도진입을 목표로 하지 

않기 때문에 비싼 부스터  궤도 추  장치 등

이 필요 없어 발사비용이 궤도발사체에 비해 매

우 렴하기 때문에 다양한 목 으로 사용되고 

있다. 사운딩로켓은 주로 상승  하강 시 기 

변화를 조사하거나 정  근처에서의 근우주 탐

사, 태양  행성 측 는 심우주 측 등에 많

이 사용된다. 특히 정  근처에서의 낮은 속도는 

성이나 궤도발사체에 비해 측정  측의 정

확성을 높이는 장 이 있다. 뿐만 아니라, 

Hyshot 로그램의 스크램제트 시험에 응용되기

도 하는 등 사운딩로켓은 넓은 역에서 활용되

고 있다.   

  궤도발사체의 목표가 고도  궤도 속도에 있

다면, 사운딩로켓의 주목표는 상승고도에 있다. 

따라서 사운딩로켓의 비설계단계에서는 주어

진 질량의 화물을 목표고도에 진입시키기 해 

필요한 추진제의 총량, 시간 당 분사량, 추진제

의 분사속도, 로켓의 상승 속도 등을 결정하여야 

한다. 특히 추진제의 유량은 로켓 상승속도  

최 상승고도를 결정하는 핵심 라미터이다. 따

라서 본 연구는 주어진 로켓의 형상, 로켓 자체

질량, 화물질량  추진제 질량 등 탑재 조건이 

주어진 상태에서 최  상승고도를 보장하기 

한 분사조건의 결정을 목 으로 한다.

  사운딩로켓의 임무에 따라 발사각도가 수직이 

아닌 경우도 있지만 본 연구에서는 수직 상승만

을 고려하 다. 발사조건을 결정하는데 있어 어

려운 은 로켓의 고도  상승속도에 따라 

기의 도  항력이 변화하는 상에 기인한다. 

특히 도의 변화는 지배방정식을 해를 구하는
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데 매우 어려운 상황을 야기한다. 본 연구에서는 

도가 일정한 기를 가정하여 문제를 단순화 

하 다. 그리고 로켓의 추력은 동일한 분사속도

에 해 외압의 변화에 따라 달라지는데, 문제를 

단순화하기 하여 분사유동의 압력이 외압과 

같은 완 팽창인 경우를 고려하 다.

2. 지배방정식

  공력 항을 고려한 1차원 로켓 운동 Eq. 1은 

다음과 같다.



  

       (1a)

 

 (1b)

이때,  는 추진제 분사속도이고,  ,  , 는 

항력계수, 기 도  로켓 단면 이다. 로켓 

질량은 분사유량의 변화에 따라 변화한다. 

  



    (2a)

 


       (2b)

2.1 해석 인 해가 존재하는 경우

  지배방정식은 다음과 같이 변형될 수 있다.



         (3a)

 






     (3b)

  지배방정식의 해가 유일하게 존재하는 경우는 

매개 변수 가 상수인 경우이다. 이 경우 해석

 해는 다음과 같다.

  
 

(4a)

  











     (4b)

  이때, 라미터 가 상수이므로 질량변화에 

따라 질량유량도 달라진다. 추진제 완 소모 시 

라미터 의 값이 매우 큰 값을 가지므로 로

켓의 속도는 값과 같아진다. 질량  추진제 

완 소모시간( )은 다음과 같이 결정된다.

  
 exp





     (5a)

  













 
 




     (5b)

2.2 분사유량이 일정할 때 근사해

  사운딩로켓으로 주로 사용되는 고체추진제 로

켓은 분사량 조 이 쉽지 않기 때문에, 상승 고

도나 속도에 계없이 분사유량이 일정하게 유

지되는 경우가 부분이다. 분사유량이 일정한 

경우에는 Eq. 3에서 보이는 바와 같이 리미터 

가 상수가 아니어서 해석  분이 불가능하고 

따라서 지배방정식의 해석  해를 구하는 것이 

불가능하다. 하지만, 라미터 를 상수처럼 취

하여 근사해를 구하는 것은 가능하다. 이 경우 

해석  해는 다음과 같다.

  
 

(6a)

  
 




(6b)

질량  추진제 완 소모시간( )은 다음과 같이 

결정된다.

     (7a)
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(7b)

추진제 완 소모 시 로켓의 속도는  값과 같아

진다. 

    





     (8)

2.3 추진제 소모 후 로켓 속도

  추진제를 완 히 소모한 뒤에는 로켓이 추력 

없이 성 비행하게 된다. 따라서 지배방정식은 

다음과 같이 변형된다.



        (9)

이 방정식은 해석  해가 존재한다.

  




         (10a)

  tan 





 ,   


    (10b)

최 상승고도는 최종속도가 0일 때까지의 상승

고도인데, 다음과 같은 결과를 얻을 수 있다.

  





        (11)

2.4 수치 해

  계산조건이 주어지면 지배방정식을 수치 으

로 분하여 해를 구할 수 있다.


   





 


    (12)

이때 지수 는 시각과  시각 사이의 시

각으로,    로 설정하는 경우 상당히 

정확한 해를 구할 수 있다.

3. 최  상승고도를 한 최  분사조건

  상승고도는 추진제 소모 이 과 이후의 상승

고도의 합이며, 분사유량의 변화와 상 없이 해

의 형태가 동일하므로 일반 으로 다음과 같이 

표 될 수 있다.

    




 

    (13)

  이때, 시각 는 최  상승고도일 때의 시각이

다. 상승고도는 추진제 완 소모 시 속도( )와 

한 련이 있으므로 최 상승을 한 최

조건을 찾기 해 로 미분하여 변화가 0이 되

는 조건을 찾을 필요가 있다. 우선 우변의 마지

막 항에 한 미분은 Eq. 11을 미분하면 다음과 

같이 구할 수 있다.







  


(14)

  우변의 첫 번째 항의 미분은 다음과 같이 표

할 수 있다.














 

 


   (15)

  이 미분의 결과는 라미터  ,    시간 

에 따라 달라진다.

  최  상승고도에 이르는 최  분사조건은 다

음 식을 만족한다.










      (16)

3.1 해석 인 해가 존재하는 경우

  Equation 15에서 분 내부의 미분 항을 우선 

살펴보자. 추진제 완  소모 시 속도가 이므로
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   (17)

이때 우변 마지막 항의 미분은 Eq. 4b에 로그함

수를 취하여 미분을 수행하면 다음과 같은 결과

를 얻을 수 있다.



 ln   (18a)

 







  

   (18b)

  Equation 17~18을 Eq. 15에 입하면 우변 

첫째 항의 분을 표 할 수 있는데, 이 분은 

해석 으로 분이 불가능하므로 수치 으로 

분하는 것이 필요하다.

  Equation 15에서 우변 마지막 항은 Eq. 5b를 

미분하면 다음과 같은 결과를 얻을 수 있다.




 


 

 
  (19)

3.2 분사유량이 일정한 경우

  분사유량이 일정한 경우에 해 Eq. 15에서 

분 내부의 미분 항을 우선 살펴보자. 추진제 

소모 시 속도가    이므로





 


 









 (20)

  이때 우변 첫 번째 항의 미분은 Eq. 8을 미분

하면 다음과 같은 결과를 얻을 수 있다.




 


 ,  




 
     (21)

  Equation 20 우변 마지막 항의 미분은 Eq. 6b

에 로그함수를 취하여 미분을 수행하면 다음과 

같은 결과를 얻을 수 있다.






 


ln

 







(22)

  Equation 20~22를 Eq. 16에 입하면 우변 

첫째 항의 분을 표 할 수 있는데, 이 분은 

해석 으로 분이 불가능하므로 수치 으로 

분하는 것이 필요하다.

  Equation 16에서 우변 마지막 항은 Eq. 7b를 

미분하면 다음과 같은 결과를 얻을 수 있다.




 







 
     (23)

일반 으로 근사해가 수치해 보다 크기 때문에 

Eq. 20~23에 포함된 값을 조 할 필요가 있다. 

본 연구에서는 0.85를 곱한 값을 사용하 다.

3.3 계산 조건

  화물을 포함한 로켓의 질량을 200Kg으로 설정

하 으며, 발사 기 질량  추진제 질량은 다

음과 같이 질량비를 이용하여 결정한다.

  


      (24a)

            (24b)

  로켓 연소기 내 온도와 압력은 2500K, 100기

압으로 설정하 고, 기의 온도와 압력은 300K, 

1기압으로 설정하 다. 도는 상태방정식을 이

용하여 결정하 다. 노즐 출구 유동은 이상과정

으로 기압으로 가속되는 조건을 사용하 다. 

  로켓 단면의 직경은 0.3m, 항력계수는 보통 

0.7~1.0사이의 값을 갖는데, 본 연구에서는 0.9인 

경우를 고려하 다.

  수치계산에서, 모든 경우에 해 체 분사 시

간을 100등분하여 시간 간격을 결정하 다.



- 148 -

4. 결과  분석

4.1 해석  해가 존재하는 경우

  Figure 1은 해석  해가 존재하는 경우의 속

도를 수치  해와 비교한 그림이다. 질량비( )은 

4이다. 해석  해와 수치해가 거의 일치함을 알 

수 있다. 속도는 기에 일정한 가속도로 증가하

지만, 최종단계로 갈수록 일정한 속도로 수렴하

는 것을 볼 수 있다.
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Fig. 1 Velocity and Altitude Profile

  상승고도는 수치 분을 통해서 구한 값인데, 

최기에 가속 으로 증가하다가, 최종단계에 가까

워질수록 선형 으로 증가하는 것을 볼 수 있다.

  Figure 2는 해석  해가 존재하는 경우에, 

의 변화에 한 최  상승고도의 변화를 비교한 

그림이다. Eq. 17 조건을 만족하는 경우와 비교

하기 하여 다음 매개변수를 도입하 다.

 

  
×         (25)
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Fig. 2 Variation of Altitude

최  분사조건에서 최  상승고도를 나타내는 

것을 확인할 수 있다.

4.2 분사유량이 일정한 경우

  Figure 3는 분사유량이 일정한 경우의 속도를 

수치 해와 비교하 다. 질량비( )은 4이다. 
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Fig. 3 Velocity and Altitude Profile
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근사 해와 수치해가 어느 정도 차이가 있지만, 

경향성은 일치하는 것을 볼 수 있다. 근사 해와 

수치해의 차이는 최  약 10% 정도로 나타났다.

  상승고도는 수치 분을 통해서 구한 값인데, 

최기에 가속 으로 증가하다가, 최종단계에 가까

워질수록 선형 으로 증가하는 것을 볼 수 있다.
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Fig. 4 Variation of Altitude

최  분사조건에서 최  상승고도를 나타내는 

것을 확인할 수 있다.

4. 결    론

  본 연구에서는 공력 항을 고려한 1차원 운동

방정식을 이용하여 사운딩 로켓의 상승고도를 

최 가 되는 최  분사 조건을 결정하기 한 

해석  방법론을 모색 하 다.

  방정식의 해석  해가 존재하는 경우, 해석

으로 구한 속도는 수치 으로 구한 속도와 거의 

일치하 고, 분사유량이 일정한 경우, 속도의 변

화가 수치 으로 구한 속도와 경향은 비슷하나 

최  약 10% 정도의 오차를 보 다.

  상승고도를 최종속도에 해 미분하여 0이 되

는 조건을 최  분사조건으로 결정하 는데, 최

 분사조건에서 최  상승고도를 나타내는 것

을 확인할 수 있었다.
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