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硏究論文

특성길이 변화에 따른 H2O2/Kerosene 이원추진제 

로켓 엔진의 성능평가
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ABSTRACT

  In addition to the previous study for development of a 1,200 N-class bipropellant rocket engine with 

concentrated hydrogen peroxide, the effect of characteristic length and thrust measurement were 

experimentally evaluated. Tests with characteristic lengths of 0.95, 1.07, and 1.20 m were performed 

and C* and Isp efficiencies were increased as increasing characteristic length. The maximum C* and 

Isp efficiencies were 98.4% and 93.1% respectively. Based on the evaluation of the designed engine, the 

optimized characteristic length was proposed in using the engine adapted decomposed hydrogen 

peroxide and the engine performance at vacuum-level was evaluated using thrust and Isp efficiency at 

the designed equivalence ratio. As a result, 218.4 s at sea-level, 253.3 s at vacuum-level, and vacuum 

thrust of 1035.3 N can be estimated.

초       록

  고농도 과산화수소를 이용하는 1,200 N 급 이원추진제 로켓 엔진 개발을 위한 기존 연구와 더불어, 

특성길이의 영향 및 추력 측정을 통한 실질적인 성능을 평가하였다. 특성길이는 0.95, 1.07과 1.20 m, 

총 3가지 경우에 대하여 실험을 수행하였으며, 특성길이의 증가에 따라 C* 효율 및 Isp 효율 모두 증

가함을 확인하였다. 설계 당량비에서의 최대 C* 및 Isp 효율은 각각 98.4%와 93.1%로 측정되었다. 엔진 

성능 평가 결과를 바탕으로 분해된 과산화수소를 이용한 엔진에서의 최적 특성길이를 제안하고, 설계 

당량비에서의 추력 및 비추력 효율을 이용하여 진공에서의 엔진성능을 예측하여 보았다. 그 결과, 지상 

218.4 s, 진공 253.3 s의 비추력과, 진공 추력 1035.3 N의 성능을 예상할 수 있다.
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1. 서    론

  과산화수소는 현대 로켓 역사에 있어서 가장 

먼저 사용되었던 추진제 중 하나이지만, 하이드
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라진(N2H4)과 사산화질소(N2O4) 등 보다 높은 

성능을 보이는 추진제의 등장으로 추진제로서의 

연구는 더 이상 이루어지지 않았다. 90년대 초 

부터, 환경과 연구자들의 보호 및 위험물질에 따

른 처리비용의 증가로 친환경 추진제에 대한 관

심이 증가하였고, 그 중 하나인 과산화수소에 대

한 연구가 다시금 활발해졌다[1]. 또한 시간이 

지남에 따라 고농도 과산화수소에 대한 생산성

이 높아지고 저장성이 우수해지면서, 추진제로서

의 성능과 가치가 매우 높아지고 있다[2].

  추진제로서의 과산화수소는 보통 85 wt%이상

의 농도를 사용하며, 단일추진제 뿐만 아니라 촉

매 분해 후 생성물이 산소와 수증기이기 때문에 

이원추진제의 산화제로도 이용이 가능하다. 많은 

연구 그룹에서 과산화수소를 산화제로 이용하기 

위한 다양한 연구를 수행하였다[3-11]. 이러한 노

력의 일환으로, 조 등[12]은 1,200 N 급 과산화

수소/케로신 이원추진제 로켓 엔진의 개발을 위

한 연구를 수행하였으며, 안정적인 자연점화 및 

당량비에 따른 성능을 평가하였다.

  본 연구에서는 기존의 연구를 더욱 확장하고 

엔진의 성능을 향상시키고자, 연소실의 특성길이 

(characteristic length, L*) 변화에 따른 특성속도 

(characteristic velocity, C*)를 측정하고 이를 분

석하였다. 또한 측정된 결과를 바탕으로 분해된 

과산화수소를 이용하는 이원추진제 로켓 엔진의 

최적 특성길이를 제안하였다. 이와 더불어, 실질

적 적용을 위한 구체적인 정보를 제공하기 위하

여 추력 측정 및 보정을 수행하였으며, 이를 바

탕으로 비추력 (specific impulse, Isp)을 계산하

고, 진공조건에서의 엔진 성능을 예측하였다.

2. 이원추진제 엔진 및 실험 장치

2.1 H2O2/Kerosene 이원추진제 엔진

  이원추진제 로켓 엔진의 경우, 기존의 연구에

서 설계된 엔진을 그대로 적용하였으며, 크게 과

산화수소 분해용 촉매 반응기, 케로신 분사용 인

젝터, 연소기 및 C-D(Converging-Diverging) 노

즐로 구성되며, 설계 및 제작된 연소기와 촉매 

반응기의 제원은 Table 1에 보였다. 연소기의 특

성길이를 변화시켜 실험을 수행하기 위하여, 

Fig. 1에 보인 것과 같이, 연소기와 촉매 반응기 

사이에 연소기 내부 부피를 증가시킬 수 있는 

단 (stage)을 추가로 제작하였다. 2개의 단을 추

가 설계, 제작하였으며, 폭은 각각 1 cm와 2 cm 

이다. 단을 추가함으로써 연소기의 특성길이는 

0.95, 1.07과 1.20 m로 변경이 가능하다. 특성길

이는 촉매베드의 부피를 제외한, 인젝터 면에서 

노즐의 단면적까지의 부피를 노즐 목 면적으로 

나눈 값으로 정의하였다. 촉매베드 사이징은 사

용된 촉매 및 촉매지지체에 의해 영향을 받기 

때문에, 촉매베드 부피를 제외하여 문헌들과의 

비교를 용이하게 하고 최적 특성길이를 제안하

기 위함이다.

Parameter Value

General

Thrust at vacuum 1,200 N

Chamber pressure 30 bar

Oxidizer 90 wt.% H2O2

Fuel Kerosene

Total mass flow rate 417 g/s

O/F ratio 7.2

Throat diameter 16.8 mm

Area ratio 4.95 (at sea level)

Designed area ratio 20 (at vacuum)

Theoretical C* (CEA) 1597.8 m/s

Theoretical Isp (CEA) 244 s (at sea level)

Catalytic Reactor

Catalyst PbO+MnO

Catalyst support Al2O3

Reactor diameter 60.0 mm

Reactor length 35.0 mm

Combustor and Nozzle

Combustor diameter 60.0 mm

Combustor length 66.25 mm

Characteristic length 0.95 m

Throat diameter 16.83 mm

Nozzle exit diameter 37.44 mm

Table 1. Specification of designed rocket[12]
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Fig. 1 Schematic of 1,200 N-class H2O2/ Kerosene 

bipropellant engine

2.2 실험 장치

  모든 실험에 있어서 90 wt% 과산화수소를 동

일하게 사용하였다. 추진제인 과산화수소와 케로

신은 질소 실린더를 묶어서 구성한 매니폴드에 

의해 가압되며, 각 추진제마다 압력 레귤레이터

를 설치하여, 공급 압력을 변화시킬 수 있도록 

하였다. 가압된 추진제는 로켓 엔진 연소 시험 

직전에 공압 밸브에 의해 원격으로 제어가 이루

어지며, 각 밸브는 타이머에 의해 정밀하게 개폐

가 된다. 

  실험과정에서 획득한 압력과 추력, 유량 데이

터는 NI 시스템에 의해 저장되며, 1000 Hz (10 

kHz filter 사용)로 획득하였다.

Fig. 2 Experimental setup

3. 성능 시험 결과

3.1 추력 측정값 보정

  정확한 추력을 측정하기 위해서는 로드셀 

(load cell)에 의한 측정값뿐만 아니라, 추진제 공

급을 위해 설치된 배관, 슬라이딩 스탠드의 저항 

등이 모두 고려되어야 한다. 또한 3축 방향에 대

해서 각각 나누어 추력이 측정되어야 하며, 추진

제 공급라인 내부의 추진제 가압 압력에 따라서

도 측정된 추력에 변화를 가져올 수 있다. 하지

만 본 실험에서는 정밀한 추력측정 보다는 연소

기의 특성길이에 대한 성능변화 측정을 목적으

로 하고 있기 때문에, Fig. 3에 보인 것과 같이, 

축방향의 추력 성분만을 가정하여 대기압 상태

의 공급라인만을 고려하여 측정된 추력을 보정

하도록 하였다.

Fig. 3 Thrust measurement calibration
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  추력 보정을 위해, 엔진 노즐에서 역으로 힘을 

가하여 측정되는 로드셀의 값을 획득하였다. 그 

결과, Fig. 4와 같이, 가하는 힘과 측정된 힘에 

대해 차이를 보였으며, 가하는 힘이 증가할수록 

그 차이는 증가하여, 선형적인 결과를 보였다. 

실 추력값은 측정된 추력에 약 2%의 힘이 추가

된 것으로, 이는 공급라인에서 실 추력이 나누어

진 결과로 볼 수 있다. 실험결과를 통해 획득한 

상관식을 통하여 연소시험에서 측정된 추력으로

부터 보정된 실 추력값을 계산하였다.

3.2 특성길이 변화에 따른 성능 변화

  이원추진제 엔진에서 연소기의 특성길이, L*는 

인젝터를 통해 공급된 연료와 산화제가 충분히 

연소할 수 있는 공간을 제공함으로써 추진제들

의 체류시간 (residence time)을 증가시키는데 그 

목적이 있다. 따라서 특성길이의 증가는 곧 연소

효율의 증가를 보인다. 하지만, 연소실 내부의 

증가된 면적만큼 냉각을 필요로 하는 부분이 증

가되기 때문에 추진제 조합에 따른 최적화는 엔

진의 성능 향상을 위해 반드시 필요하다고 할 

수 있다. 이러한 특성길이는 사용되는 추진제의 

종류에 따라 크게 영향을 받으며, Table 2와 같

이, 여러 추진제 조합에 대한 권장 특성길이가 

제안되고 있다[13].

  Table 2에 제시된 H2O2/RP-1의 경우, 촉매베

드를 포함한 특성길이를 제안하고 있다. 이는 촉

매 성능에 따라 달라질 수 있으며, 사용된 촉매

의 종류 및 촉매지지체의 성능을 배제하고 분해

Propellants  L* [m]

Liquid F/N2H4 0.61 - 0.71 

Liquid F/Liquid H2 0.56 - 0.76

H2O2/RP-1 (with catalyst bed) 1.52 - 1.78

HNO3/N2H4-based fuel 0.76 - 0.89

N2O4/N2H4-based fuel 0.76 - 0.89

Liquid O2/NH3 0.76 - 1.02

Liquid O2/Liquid H2 0.56 - 1.02

Liquid O2/RP-1 1.02 - 1.27

Table 2. Characteristic lengths (L*) for typical combustion 

chamber[13]

된 과산화수소와 케로신에 대한 특성길이를 최

적화하기 위해서, 본 연구에서는 촉매베드의 부

피를 제외하여 특성길이를 평가하였다. 

  이원추진제 엔진의 연소실과 촉매 반응기 사

이에 단을 추가하여 특성길이를 변화시킬 수 있

도록 하였으며, 0.95, 1.07과 1.20 m의 경우에 대

하여 점화시험을 수행하였다. 안전을 고려한 예

비 점화시험을 제외한 총 22회에 걸친 시험이 

각기 다른 조건에 대해 평가되었으며, 유량과 압

력, 추력측정을 통해 성능을 분석하였다.
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Fig. 5 Variations of pressure and mass flow rate 

(equivalence ratio: 1.34, C* efficiency: 97.06%, 

Isp efficiency: 92.05%)
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  총 3초 동안의 과산화수소 공급과 그 사이 1

초 동안의 케로신 공급을 통한 점화시험이 수행

되었다. 과산화수소 공급 매니폴드, 인젝터 면과 

연소실의 압력과 각 추진제의 유량변화를 Fig. 5

에 나타내었다. 모든 실험조건에서 유사한 형태

의 압력 구배를 보이고 있으며, 이원추진제 모드

에서 압력 최대치와 최저치의 차이를 평균 연소

실 압력으로 나눈 압력 변동 값은 최대 ±1.1% 

이하로 상당히 안정적임을 알 수 있다. 추력 측

정 결과를 Fig. 6에 보였으며, 압력 변화와 매우 

유사한 결과를 보였다.

  특성속도 및 비추력의 효율을 계산하기 위해, 

실험에서 측정된 연소실 압력조건과 당량비 조

건을 CEA (Chemical Equilibrium and 

Applications) code [14]에 적용하여 이론 C
*와 

이론 Isp를 계산하였다.

  특성길이 변화에 따른 C* 효율을 Fig. 7에 나

타내었다. 특성길이가 1.07 m인 경우, 연료희박 

조건에서 상대적으로 낮은 C* 효율로 다른 경향

성을 보이며, C* 효율의 오차 범위가 ±2~3%인 

점을 감안했을 때, 실험 오차에 따른 결과로 판

단된다. 당량비에 따라서 다소 차이를 나타내지

만, 전반적으로 특성길이가 증가할수록 C* 효율

이 증가함을 확인할 수 있다. 체류시간의 증가에 

따른 연소효율의 증가로 판단할 수 있으며, 특성

길이가 0.95 m인 경우 94% 이하를 보이지만, 

1.07 m 이상의 경우, 설계 당량비 근처인 1.0 - 
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Fig. 7 Comparison between C* efficiency and 

equivalence ratio with various characteristic 

lengths

1.2 사이에서 연소 효율이 모두 96% 이상을 보

인다. 특성길이가 1.07 m에서 1.20 m로 증가한 

경우, 효율에 있어서 거의 변화가 없으며, 따라

서 96% 이상의 연소효율을 확보하기 위해서는 

특성길이 1.07 m 이상이 필요함을 알 수 있다.

  특성길이에 따른 C* 효율 경향을 보면, 최적 

당량비인 1.0 - 1.2 주변에서 가장 낮은 효율을 

보이며, 주변으로 갈수록 효율이 증가하는 경

향을 나타내고 있다. 이는 연료 희박 및 과다 

조건에서의 이론 C*값은 상대적으로 감소하게 

되어, 이론 C*값 대비 실험을 통해 측정된 C*

값을 나타내는 효율은 높게 계산된 결과로 볼 

수 있다.
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Fig. 8 Specific impulse and its efficiencies with respect 

to equivalence ratios (L*=0.95)
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Fig. 9 Specific impulse and its efficiencies with respect 

to equivalence ratios (L*=1.07)
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Fig. 10 Specific impulse and its efficiencies with 

respect to equivalence ratios (L*=1.20)

  실험조건에 따른 비추력과 비추력 효율에 대

한 결과를 Fig. 8 ~ Fig. 10에 보였다. Fig. 8은 

특성길이가 0.95 m인 경우로, 평균 비추력은 약 

210 s, 평균 비추력 효율은 89%를 보였다. 특성

길이의 증가에 따른 비추력 및 그 효율은 다소 

상승하는 것을 Fig. 9와 Fig. 10을 통해 확인할 

수 있지만, C* 효율에서와 마찬가지로 그 변화는 

크지 않았다. 최대 비추력은 특성길이가 1.20 m

인 경우에 얻을 수 있었으며, 221.4 s로 그때의 

비추력 효율은 91.8%였다.

  당량비에 따른 비추력의 변화는 특성길이가 

1.07인 경우에서부터 최대 비추력을 보이는 구간

에 대한 경향성을 보인다. 이론적인 과산화수소/

케로신 조합의 경우 당량비가 1.1 근처에서 최대 

비추력을 나타낸다. 본 실험에서는, 특성길이가 

1.07 m인 경우 1.02에서, 1.20 m인 경우 1.32의 

당량비에서 최대값을 보였다. 각 추진제의 유량

에 대한 오차를 감안했을 때, 이론적 예상과 부

합하는 결과라고 판단할 수 있다.

  비추력은 추진제 유량과 연소실의 압력, 출구

에서의 압력을 고려한 최적 팽창 노즐을 적용했

을 경우, 연소효율인 C* 효율과 유사하게 나올 

수 있을 것이다. 하지만, 본 실험에서는 C* 효율

과 Isp 효율에 있어서 대략 6% 정도의 차이를 

보이고 있다. 이는 설계에 있어서 100% 효율을 

적용한 연소실 압력을 적용하였기 때문에, 노즐

의 팽창비가 높아 과팽창 (over-expansion)된 결

과로 분석할 수 있다. 즉, 연소실 압력이 연소효

율의 감소에 따른 감소로 설계값인 30 bar보다 

대략 3 bar 정도 낮게 형성되었기 때문으로 판

단된다. 노즐 팽창비를 최적화한 후, 실험을 수

행하면 비추력 및 비추력 효율에 대한 향상을 

기대할 수 있을 것이다.

  특성길이 변화에 따른 성능을 측정한 결과, 연

소효율 96%이상 확보에 있어서 특성길이 1.07 

m가 적절함을 확인하였다. 인젝터 형상이 다른 

Sisco[5] 등의 연구에서 1.02 m에서 94%의 C* 

효율로 매우 유사한 결과를 보고한 사례를 볼 

때, 분해된 과산화수소와 케로신을 사용한 이원

추진제 엔진의 경우, 95% 이상의 C* 효율을 확

보하기 위해서는 특성길이 1.05 m로 설계하는 

것이 바람직할 것으로 판단된다.

3.3 진공에서의 엔진 성능 예측

  특성길이 변화에 따른 엔진의 성능평가 결과, 

특성길이 1.07 m에서 충분히 높은 결과를 보이

고 있으며, 이를 바탕으로 진공에서의 성능을 예

측하고자 한다. 본 연구에서 적용한 설계 O/F 

(Oxidizer/Fuel)비는 7.2로 당량비 1.1에 해당하

며, 실험결과를 바탕으로 보간법을 이용하여 설

계 당량비에 해당하는 추력, 비추력 및 비추력 

효율을 계산하였다. 

Parameter Value

O/F ratio 7.2

Equivalence ratio 1.114

C* [m/s] 1583.7

C* efficiency [%] 96.5

Thrust [N] 840.2

Isp [s] 218.4

Isp efficiency [%] 91.2

Calculation condition thrust (Isp)

Area ratio = 20 1035.3 (253.3)

Area ratio = 50 1097.3 (268.5)

Area ratio = 100 1133.9 (277.5)

Chamber P/exit P = 1000 1114.5 (272.7)

Table 3. Estimation of the engine performance with 

various conditions
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Fig. 11 The engine design at vacuum

  여러 조건에서의 성능 예측을 위해, 세 가지 

면적비와 연소실 압력과 출구에서의 압력 비가 

1000이 되는 조건에 대해 비추력 효율을 적용한 

예상추력과 이에 해당하는 비추력을 계산하였으

며, 그 결과를 Table 3에 보였다.

  연소실과 출구에서의 압력비 1000을 적용한 

결과에 대하여, 로켓 엔진의 전체적인 크기를 예

측하기 위해, Fig. 11에 개략도를 보였다. 촉매 

반응기에서부터 노즐 출구까지의 축방향 길이는 

약 37.5 cm, 노즐 출구의 직경은 약 13.9 cm에 

해당하는 것을 확인할 수 있었다.

4. 결    론

  분해된 과산화수소를 산화제로, 케로신을 연료

로 하는 1,200 N 급 이원추진제 로켓 엔진 개발

을 위한 기존의 연구 결과를 확장하고, 특성길이

에 대한 엔진 성능 변화를 평가하기 위하여 3가

지 특성길이가 고려되었다. 또한 C* 성능평가와 

더불어 추력 측정을 통하여 비추력 및 비추력의 

효율을 확인하였다.

  이원추진제 엔진의 성능은 특성길이의 증가와 

더불어 C* 효율이 증가함을 확인하였으며, 특성

길이 1.07 m이상에서는 C* 효율의 큰 변화 없이 

모두 96% 이상의 효율을 보였다. 실험결과와 더

불어 유사한 연구결과를 비교한 결과, 분해된 과

산화수소를 사용한 엔진의 경우, C* 효율 95% 

이상을 확보하기 위해서는 특성길이가 1.05 m가 

적절할 것으로 판단된다. 비추력의 경우, 특성길

이 1.07 m 이상의 경우에서 당량비 변화에 따른 

뚜렷한 경향이 나타났으며, 이론적 예상과 유사

한 당량비 1.0 ~ 1.3 조건하에서 비추력이 최대

값을 보였다.

  특성길이 1.07 m의 실험 결과로부터, 설계 당

량비 1. 11에서의 성능을 계산하였으며, C* 효율 

96.5%, 비추력 218.4 s과 측정 추력 840 N을 보

였다. 비추력 효율을 바탕으로 진공조건에서의 

엔진 성능을 예상하였으며, 압력비가 1000일 때, 

진공추력 1114 N과 비추력 272.7 s을 기대할 수 

있을 것으로 예상된다.
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