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1. 서 론

고속으로 비행중인 로켓에 있어서 주위 환경

(environments)으로부터 외피로의 열전달은 공력

가열(aerodynamic heating)에 의한 열전달이 가
장 큰 비중을 차지한다. 고속으로 비행하고 있는
발사체는 경계층에서의 온도구배에 의하여 표면

의 가열이 일어난다. 경계층에서의 온도구배는
고속흐름이 경계층 내에서 감속되면서 고속의 운

동에너지가 열로 바뀌면서 발생한다. 외부로부터

로켓외피에 전달된 열은 표면온도를 증가시키고

시간에 따라 전도(conduction)에 의하여 내피와
탑재물로까지 전달된다.

공력가열을 비롯한 비행중의 외부 열전달로부터

로켓의 외피 및 내부 탑재물을 보호하기 위해서는

로켓에 단열재를 부착하여 단열처리를 하게 된다.
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Abs tra c t

Outer surfaces of KSR-III are insulated to protect outer structure and inner payloads
from the aerodynamic heating. The characteristics of insulation material (BMS 10-102),
selected through careful tests and thermal analyses, are low heat transfer rate and low

density. It is applied in a wet and continuous spray pattern for outer surfaces of
KSR-III. In the present study, the honeycomb sandwich structure of nose fairing, which
is one of the typical multi-layer structures of KSR-III, is thermally analyzed with

insulation.

초 록

고속비행 중의 공력가열과 같은 외부 열전달로부터 외피 구조물과 내부 탑재물을 보호

하기 위하여, KSR-III의 외피에 단열처리가 필요하였다. 일련의 시험과 분석을 통하여 선정
된 단열재인 BMS 10-102는 스프레이 가공 형식의 점착성 물질로서 외피에 도포 후 경화
시키며, 낮은 열전달율과 낮은 밀도와 같은 특성을 지녀 우수한 단열효과를 기대할 수 있

다. 본 연구에서는 KSR-III 기본형 설계에서 대표적인 다층구조인 노즈 페어링부의
honeycomb 샌드위치 구조에 대한 단열해석을 수행하였다.

키워드 : KSR-Ⅲ, 발사체(launch vehicle), 공력가열(aerodynamic heating), 열전달(heat transfer), 단
열(insulation)
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KSR-I, II의 경우는 로켓의 내피 안쪽에 코르
크를 접착하여 단열처리를 한 바가 있다. 그런데,

이 경우 비행중 온도가 상승하면서 완전히 건조

되지 않은 코르크에서 수증기가 발생하는 문제점

이 보고된 바 있다. 또한 KSR-III의 경우 비행중

표면온도 증가가 더 클 것으로 예상되고 표면재

질로 금속보다는 열적으로 취약한 복합재가 사용

되는 부분이 있기 때문에 외피를 고온으로부터

보호하기 위해서는 단열재를 외피 바깥부분에 접

착시켜야 한다.
이때, 코르크를 외피에 부착한다면 고온, 고속

비행환경에서 코르크를 견고하게 접착하는데 난

점이 많을 것으로 판단되어 단열재의 재질을 스

프레이 가공 형식의 수지계열 제품으로 변경하였

다. 이러한 단열재는 스프레이 가공 형식의 점착
성 물질로서 외피에 도포 후 경화시키게 된다.
따라서 곡면부분이나 좁은 부분에도 용이하게 도

포하여 단열처리를 할 수 있다.
단열재를 선정하는 과정에서 열적 물성치를

분석하였으며, 선정된 단열재의 물성치를 이용한

열해석을 통하여 단열효과를 예측하여 보았다.
본 연구에서는 KSR-III 기본형 설계에서 대표적
인 다층구조인 노즈 페어링부의 honeycomb 샌

드위치 구조에 대한 단열해석을 수행하였다.

2 . 단열재

2 .1 단열재 선정

산업용 단열재는 일반적으로 건축현장, 냉동기
기, 컨테이너 등에 사용되는 수지계열의 단열재
가 주종을 이룬다. 이러한 제품의 특성은 밀도가

낮아 매우 가볍고, 열전도율이 작아서 단열효과
를 기대할 수 있다.
그러나, 로켓 외부에 장착되는 단열재는 고온

에 견뎌야 할 뿐만 아니라 고속 비행환경 하에서

매우 큰 공력 하중과 마찰력 등을 견뎌야 한다.
따라서 정적 하중 (static load) 환경에서 주로 사

용되는 일반적인 산업용 단열재를 동적 하중

(dynamic load) 환경인 로켓 외피에 사용하기는
곤란하다.

또한, 경화된 판(plate) 형태의 단열재를 로켓
외피에 부착하기 위해서는 리벳팅이나 접착제 등

을 사용해야 하는데, 이러한 접착가공의 강도가
고속비행 환경 하에서는 충분하다고 보장할 수

없다.

이상의 이유로서, KSR-III의 외피 단열재는 스
프레이 방식으로 도장하게 되는 제품을 선정하였

다. 이러한 제품은 단열특성을 가지는 수지계열

제품으로서 스프레이로 표면에 직접 도장하고 경

화시키게 된다. 따라서 곡면부분이나 좁은 부분
에도 용이하게 도포하여 단열처리를 할 수 있다.

또한, 외부 단열재는 로켓 발사시의 음향진동 등
으로부터 탑재부를 보호하는 기능도 가지고 있

다.

단열재 선정과정에서 고려한 제품은 표 1에
나타낸 두 가지 제품이다. (BMS 10-102,
Topcoat) 두 제품 모두 스프레이 가공 형식의 제

품이며, 기존의 외국 항공우주 관련 제작사에서
단열재로 채택하고 있어서 신뢰성을 갖추고 있는

제품이다.

표 1에서 알 수 있는 바와 같이, Topcoat는
BMS 10-102에 비하여 2배의 열전도율을 가지고
있으므로, 단열 성능이 대략 1/ 2로 떨어진다고

예측할 수 있다. 더욱이 밀도가 BMS 10-102의
3.5 배에 달하는 것은 로켓의 무게 경감 측면에
서 매우 큰 단점이 아닐 수 없다.

표 1. 단열재의 특성 비교

명칭 BMS 10-102 Topcoat
제조
회사

Dexter Co. Lockheed Martin

색 옅은 오렌지색 흰색

열적

물성

치

= 20 lb/ ft3

k = 1.389E-5
BTU/ ft/ sec/。F

CP = 0.3
BTU/ lbm/。F
(추정치)

= 70±2 lb/ ft3

k = 2.778E-5
BTU/ ft/ sec/。F

CP = 0.26
BTU/ lbm/。F

이상의 비교를 통하여 BMS 10-102를 KSR-III
외피의 단열재로 선정하였다.
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2 .2 열분석 시험 결과

표 1에서 주어진 열적 물성치는 제조사에서 제
공된 값이며, KSR-III의 외피 단열재로 선정된
BMS 10-102에 대한 실제 열적 물성치를 측정하

기 위하여 한국항공우주연구원 로켓구조/재료연
구그룹에서 열분석 시험을 수행하였다. 시험 결
과 중에서 열전도도 시험결과는 표 2와 같다.

표 2 . 열전도도 시험 결과

구 분

항 목

시편-A
(As Received)

시편-B
(After Heat
Treatment)

상온 500℃ 상온 500℃

비열 CP [J/g-K] 1.1026 0.8266 0.7005 0.9843

열확산도 [㎠/s] 3.68E-3 4.60E-3 6.23E-3 6.162E-3

밀도 [g/㎤] 0.32 0.30 0.277 0.277
열전도율 k

[W/m-K]
0.1297 0.1140 0.1207 0.1679

※ 비고

시편 A : As Received
시편 B : After holding for 30 min at 500℃

표 2의 시험결과 중에서 시편-B의 시험결과는
30분간 500℃의 고온에 노출된 이후의 물성치이

므로 소재의 열분해가 진행된 이후의 값이다. 그
런데, 비행 전에는 단열재가 이러한 고온에 장시
간 노출되는 경우가 없으므로, 시편-A의 시험결

과 만을 KSR-III에 사용될 BMS 10-102의 물성치
로 채택하였다.

표 3 . BMS 10- 102 열적 물성치 대표값 선정

구 분

항 목

시편-A
(As Received) 업체

제공값
대표값

상온 500℃

비열 CP

[BTU/lb/。F]
0.2624 0.1974 - 0.25

밀도 [lb/ft3] 19.98 18.73 19 ∼ 21 20.0

열전도율 k
[BTU/sec/ft/。F]

2.082E-5 1.830E-5

1.158E-5
(상온)

1.482E-5
(500。F)

2.0E-5

표 3은 단위환산된 시편-A의 시험결과와 업체
에서 제공한 물성치 값의 비교이다. 시험결과 열
전도율이 업체 제공 수치 보다 다소 크게 측정되

었음을 알 수 있다. 열적 물성치의 대표값은 시
험결과를 기준으로 선정하였으며, 선정된 대표값
은 KSR-III의 단열해석에 기준값으로 사용된다.
열전달율이 다소 증가하였으나, 열해석 결과 기
존의 설계에서 일부분의 단열재 두께를 소량 증

가시킴으로써 충분한 단열처리가 가능함을 확인

하였다.

3 . 공력가열 해석

공력가열 해석은 기존의 1단형 과학로켓과 2
단형 중형과학로켓의 비행데이터와의 해석 비교

에 의해 정확도가 검증된 바 있는 MINIVER 코
드를 이용하였다. MINIVER는 NASA에서 개발
된 공력가열 해석용의 설계코드이며, 현재까지
국내외의 각종 로켓과 미사일부터 우주왕복선에

이르기까지의 많은 발사체의 설계에 널리 사용되

었다. 이 프로그램의 특징은, 다른 경계층 공력가
열 해석 프로그램들이 복잡한 형태의 적분형 열

전달(integral heat transfer) 방법을 사용하는데
비해서, single location에 대한 point solution을
제공하기 때문에 설계과정에서 적용이 편리하고

계산시간도 빠른 장점이 있다.
로켓의 열해석과 표면온도 예측을 위해서는

로켓표면에 사용되는 재질의 열적 특성과 두께가

필요하다. KSR-III의 표면을 구성하고 있는 각 재
료에 대한 열적 물성치를 표 4에 나타내었다. 이
물성치들은 공력가열해석 뿐만이 아니라 KSR-III
의 모든 열전달 해석에 공통적으로 사용된다.

표 4 . 각 재질의 열적 물성치

재질
비열 Cp

[BTU/lb/。F]
열전도율 k

[BTU/sec/ft/。F]
밀도
[lb/ft3]

AL2024-T351 0.23 0.03 ~ 0.0324 174.53
Glass #823

/ Phenol
0.30 2.778E-5 112.32

Fiberglass
Honeycomb

0.27
9.259E-6 ~
1.389E-5

4.5

Carbon-Epoxy 0.25
5.556E-4 ~
9.722E-4

86.4
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MINIVER의 입력값으로는 KSR-III 기본형의
비행 시뮬레이션 궤도자료 중에서 비행시간에 따

른 속도와 고도 데이터가 사용된다.

그림 1. KS R- III 기본형의 비행속도 및 고도

MINIVER와 같은 설계코드는 경계층 이론을
이용한 해석 방정식을 기본으로 하여 설계대상과

유사한 비행체에 대한 장기간의 비행자료와 풍동

실험 자료 등으로 보정이 이루어진 코드이다. 따
라서, 설계대상에 알맞은 계산방법과 입력값이

적절히 선정되었을 경우 정확한 해를 얻을 수 있

다.
공력가열해석에 적용된 MINIVER의 계산방법

은 다음과 같다.
- 대기모델 : 1962년 ICAO 모델
- 열전달 계산방법

노즈팁(정체점) : Fay & Riddell stagnation 열
전달 방법

노즈부 : Tangent Cone 방법
동체부 : Eckert/ Spaulding & Chi Flat plate

방법

핀 : Swept Cylinder 방법.

4 . KS R- III 단열해석 결과

KSR-III의 초기 공력가열 해석은 균일한 소재

로 이루어진 단층(single layer) 구조물의 해석에

국한하였다. 이는 KSR-III의 초기설계에서는 구조

물의 설계가 이러한 단층구조로만 이루어 졌었기

때문이다.

그러나 KSR-III의 세부설계가 이루어짐에 따라

로켓의 무게를 줄이기 위하여 금속재료 대신 복

합재를 사용하게 되었고, 복합재와 더불어 일부

구조물이 다층구조로 설계가 변경되었다. 특히

honeycomb core를 가지는 샌드위치 구조가 사용

되면서 다층해석이 필수적으로 요구되었다. 또한

표면에 단열처리를 하는 경우, 이러한 단열해석

을 위해서는 단열재 + 표면의 다층구조 해석이

필수불가결하게 되었다.

KSR-III의 노즈 페어링 구조는 구조물 강도는

유지하면서 무게를 줄이기 위하여 honeycomb을

core로 사용한 샌드위치 구조로 되어 있다. 이러

한 구조를 사용함으로써 구조물 자체의 무게를

줄이는 동시에 페어링 분리에 사용하는 폭약의

무게도 줄일 수 있는 장점이 있다.

그러나, 페어링 부분의 공력가열 해석 결과를

보면 외피의 표면 온도 증가가 매우 크게 나타나

는데, 이는 honeycomb core 소재의 낮은 밀도와

낮은 열용량(heat capacity) 때문에 열이 내피 쪽

으로 전달되지 못하고 외피부분에 집중되기 때문

이다. 따라서 외피의 열집중을 막아 구조물을 보

호하기 위하여 단열재를 사용하여야 하며, 열해

석을 통하여 적절한 표면온도를 유지할 수 있는

단열재의 두께를 계산하였다.
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그림 2 . 복합재 노즈 페어링부

해석위치는 페어링부의 맨 윗부분을 선정하였으

며, 비교해석을 위한 재질의 설정은 아래와 같다.

- 해석조건의 설정
Case 1 : 단열처리를 하지 않은 기본설계

(총두께 13.2 mm)

carbon-epoxy : 1.6 mm
honeycomb : 10.0 mm
carbon-epoxy : 1.6 mm

Case 2 : Case 1의 설계 외부에 2.0 mm의
단열재를 붙임

Case 3 : 단일소재(비교용)

carbon-epoxy : 13.2 mm
Case 4 : 단일소재(비교용)

carbon-epoxy : 10.0 mm

그림 3에 페어링의 샌드위치 구조를 도시하

였다.

그림 3 . 페어링의 샌드위치 구조

먼저 case 1은 단열재를 사용하지 않은 상태의
설계초안을 해석하였으며, case 2는 case 1의 샌

드위치 구조 외피에 2 mm의 단열재를 덧씌운
상태를 해석하였다. case 2에서 선정한 단열재의

두께 2 mm는 일련의 테스트과정을 거쳐 선정된
최적값(optimal value)이며, 최적화 과정에서의
다른 두께의 단열재를 사용한 중간 해석결과는

생략하였다.
한편, 종래의 KSR-I, II에서는 샌드위치 구조가
사용되지 않았기 때문에 (알루미늄 또는 carbon-

epoxy 단일소재 구조) 비행 중에 급격한 표면온
도 증가가 발생하지 않았다. 또한, KSR-III의 경
우에도 샌드위치 구조가 사용되지 않은 나머지

부분의 공력가열 해석결과를 보면 외피 온도증가

가 페어링 부에 비하여 훨씬 작은 경향을 보였

다. 따라서, 샌드위치 구조 + 단열재의 구조설

계의 대안으로서 case 3과 case 4는 샌드위치 구
조가 아닌 carbon-epoxy 단일소재 구조를 페어링
에 적용하여 보았다.

표 5와 그림 4에서 보듯이 단열처리가 되지
않은 페어링 샌드위치 구조는 상승비행 동안

carbon-epoxy 외피온도가 397℃까지 상승한다.

carbon-epoxy의 최대사용온도가 177℃인 것을 감
안할 때 이러한 공력가열 상태에서는 구조물의

열적 안정성을 보장할 수 없다.

Case 2에서 두께 2 mm의 단열재를 사용할 경
우 대부분의 열전달을 단열재가 흡수하므로 구조

물의 외피인 carbon-epoxy의 최고온도는 176℃에

그치고 있으며 honeycomb core와 내피의 온도도
충분히 낮게 유지되고 있다. (표 5, 그림 5 참조)

표 5 . 페어링 단면에서의 최고온도분포

Cas e

최고온도 (o C) 단위
면적당

질량

(kg/m2 )

외피-
공기
접촉면
단열재

ca rbon-
e poxy

ho ney-
comb

carbon-
e poxy

내피-
공기
접촉면

1 402 - 397 213 150 150 5.150

2 495 274 176 117 95.2 95.2 5.190

3 151 18.27

4 177 13.84

(초기온도: 60℃)

※ carbon-epoxy의 maximum operation temp.
: 177℃
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그림 4 . 페어링 열해석 Case 1 온도분포

그림 5 . 페어링 열해석 Cas e 2 온도분포

그런데, case 2의 해석결과를 안전한 것으로
판단하려면 carbon-epoxy의 최대사용온도가 17
7℃라고 할 때 외피 최고온도가 176℃인 상태가

과연 안정한 것인가? 라는 의문에 대하여 논의
가 필요하다.

복합재의 최대사용온도(maximum operation
temp.)는 녹는 온도(melting point)를 의미하는
것은 아니며, 구조재료로 사용되기 위하여

복합재가 가져야 하는 물성치를 유지하는

사용온도로 생각할 수 있다. 실제로 중형과
학로켓의 공력가열 실험결과를 보면 250℃

로 6분 이상 가열하여도 복합재 외피가 녹
지 않았다.
그림 4, 그림 5에서 보면 최고온도에 도달

하는 시간은 발사후 60초이며, 이 시간 전후

의 짧은 비행구간에만 고온이 작용함을 알

수 있다.

열해석 과정에서 구조물의 초기온도로 설

정한 60℃는 상당한 여유분(margin)을 가진
값이다. 즉, 외피 최고온도 176℃라는 해석

결과는 초기 온도에서 116℃의 온도증가가
예상된다는 의미로 해석하면 된다.
점착성인 단열재를 도포하는 공정에서는

단열재 두께를 완전히 균일하게 도포하는

것이 사실상 불가능하므로, 2 mm의 단열재
두께는 설계 및 제작상의 최소 두께를 의미

한다.

이상의 논의를 근거로 하여 case 2의 경우를

알맞은 단열이 이루어진 것으로 판단하였다.
한편, 표 5에서 단일구조 해석결과인 case 3,

case 4를 보면 단열재를 덧씌우는 부가적인 공정

없이도 표면온도를 충분히 낮출 수 있음을 보여

주고 있다. 그러나 단위면적 당 질량이 샌드위치
구조를 사용하였을 경우보다 2.5배 이상 증가함

으로써 로켓의 무게를 크게 증가시키게 된다. 그
러므로 샌드위치 구조가 아닌 단일소재 구조의

사용이 열보호적인 측면에서는 대안이 될 수 있

으나, 구조물의 무게를 크게 증가시키는 결과를
가져오기 때문에 효율적인 방법이라고는 할 수

없다고 판단된다.

5 . 결 론

로켓의 고속비행 중의 공력가열과 같은 외부

로부터의 열전달로부터 외피 구조물과 내부 탑재

물을 보호하기 위하여, KSR-III의 외피에 단열처
리가 필요하였다.
일련의 시험과 분석을 통하여 선정된 단열재

인 BMS 10-102는 스프레이 가공 형식의 점착성
물질로서 외피에 도포 후 경화시키며, 낮은 열전
달율과 낮은 밀도와 같은 특성을 지녀 우수한 단

열효과를 기대할 수 있다.
이러한 단열재를 선정하는 과정에서 열적 물

성치를 분석하였으며, 선정된 단열재의 물성치를
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이용한 KSR-III 비행환경의 열해석을 통하여 단
열효과를 예측하여 보았다. 본 연구에서는

KSR-III 기본형 설계에서 대표적인 다층구조인
노즈 페어링부의 honeycomb 샌드위치 구조에
대한 열해석을 수행하였다.

다층구조로 설계된 노즈 페어링 샌드위치 구

조는 honeycomb core의 낮은 밀도와 낮은 열용
량 때문에 열이 내피 쪽으로 전달되지 못하고

외피 부분에 집중된다. 그러므로 외피의 열집중
을 막아 구조물을 보호하기 위하여 단열재를 보

강하여야 하며, 해석결과 노즈 페어링 외부에 최

소 2 mm 두께의 단열재 코팅이 필요한 것으로
분석된다.
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