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1. 서    론

  고체로켓추진기관의 연소실 내부는 추진제가 
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ABSTRACT

  Test equipment was designed and manufactured to evaluate thermal reaction characteristic of 

internal insulators of solid rocket motor. Test is allowed up to chamber pressure 2,500 psi, burn-time 

100 s. A cross section of test sample part is quadrature, and various test samples can be comparable 

at the same time. Inner temperature of test sample can be measured by thermocouples during 

burning. Test was executed in condition of efficient average chamber pressure 1,000 psi, efficient 

burn-time 10 s and safety of equipment was confirmed. Basic data for understanding thermal 

characteristics of internal insulator, that is, pressure-time curve, temperature-time curve in the test 

sample, and thermal destruction thickness of test sample was gained successfully.

초       록

  고체로켓추진기관 연소관 내열고무의 열반응 특성을 평가하기 위한 모사시험장치를 개발하였다. 시

험장치는 연소실 압력 2,500 psi, 연소시간 100 s까지 시험할 수 있으며, 여러 시편을 동시에 상대 비교

할 수 있다. 시편 부는 사각 패널로 되어 있으며, 마주보는 두 면에서는 연소시간 동안 시편 내부의 온

도 변화를 측정할 수 있다. 시험장치의 안전성을 확인하기 위하여 연소실 유효평균압력 1,000 psi, 유효

연소시간 10 s 시험을 수행하였으며, 내열고무의 열특성 분석에 필요한 기본 데이터들, 즉 연소실의 압

력-시간 선도, 재료 내부에서의 온도-시간 선도, 재료의 열파괴 두께를 획득하였다. 

Key Words: Solid Rocket Motor(고체로켓추진기관), Internal Insulator(내열고무), Thermal Reaction

(열반응), Thermal Destruction(열파괴) 
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연소되면서 발생하는 3,000 K 이상의 고온 연소

생성물로 채워지게 되며, 국소적으로 높은 속도

를 갖게 된다. 특히 추력 증진을 위해 추진제 내

에 알루미늄과 같은 금속 첨가물을 사용하는 경

우 응축된 금속 산화물 입자들로 인해 연소실 

내부 온도는 더욱 상승하게 된다. 

  이러한 극심한 열환경 조건하에서 연소시간  

동안 혹은 임무시간 동안 연소관 구조물을 일정 

온도 이하로 유지시켜주기 위한 열차폐시스템이 

필요하다. 이를 위해 SBR (Styrene Butadiene 

Rubber), NBR (Nitrile Butadiene Rubber), 

EPDM (Ethylene Propylene Diene Monomer) 

등과 같은 내열고무가 사용되고 있으며, 내열 및 

단열 성능 증진을 위해 Silica, Kevlar, Carbon 

fiber 등의 각종 필러(Filler)를 첨가하여 사용한다. 

  열차폐시스템의 최적화를 위해 소재개발과 더

불어 내열고무의 열반응 특성 이해와 열반응 예

측을 위한 기본데이터의 확보가 필요하며, 이를 

위해 실험장치를 활용하거나 모사모타시험 혹은 

실제 추진기관시험, 해석 등을 수행한다.

  Jia Xiaolong 등[1]은 삭마특성이 좋은 소재개

발을 위해 Oxyacetylene을 사용한 실험을 수행

하였으며, Cauty F. 등[2]은 열차폐시스템을 최

적화를 위해 열반응 예측에 필요한 내열고무 내

부 표면의 열 경계조건을 구할 목적으로 실험장

치를 사용하였다. Lee Hyungsik 등[3]은 연소가

스 중의 액상 슬래그(Slag)가 내열고무에 미치는 

영향을 평가하기 위한 모사시험장치를 개발하여 

시험을 수행하였으며, McWhorter Bruce[4]는 

RSRM (Reusable Solid Rocket Motor)의 연소관 

후방돔에 대한 열반응을 확인하기 위하여 실제 

추진기관에 열전대를 삽입하여 실시간으로 재료

내부의 온도를 측정하였다. 한편, Stampfl E.과  

Landsbaum E.M.[5]은 10여기의 실제 시험결과

를 활용하여 연소관 후방돔에 대한 삭마식을 개

발하였다. Wirzberger H.과 Yaniv S.[6]는 연소

관 후방돔 및 노즐 입구 영역에 대해 연소가스 

중의 알루미나 입자로 인한 기계적 삭마를 고려

한 열반응 해석 프로그램을 개발하여 열적 효과

를 Heat Flux 및 Kinetic Energy Flux와 비교하

였다. 

  본 연구에서는 현재 적용중인 혹은 추후 개발

될 내열고무의 열반응 특성 이해 및 내열성능 

비교, 열반응 인자 연구 등을 위한 시험장치를 

개발하였으며, 시험장치의 안전성 확인을 위한 

시험을 수행하였고, 열반응 특성 분석 및 열반응

상수를 구하기 위한 기본 데이터를 확보할 수 

있음을 확인하였다.

2. 시 험 장 치 

  시험장치는 연소관 부, 시편 부, 노즐 부로 구

성되어 있으며, 형상은 Fig. 1과 같다. 연소실 압

력 2,500 psi, 연소시간 100 초까지 시험이 가능

하다. 

2.1 연소관 부(Chamber Section)

  연소관 부는 추진제 충전체 및 연소관 구조체, 

연소관 마개, 연소관내열재로 구성되어 있다. 

  추진제 충전체는 카트리지 타입으로 되어 있

으며, 연소시간 조절을 위해 원하는 추진제 양을 

충전하고 나머지 부위는 비활성물질(Inert)을 삽

입한다. 추진제는 연소시간 동안 시편에 일정한 

Heat Flux를 공급하고, 장시간 연소가 가능하도

록 End Burning Grain을 사용하였으며, 노즐목 

직경을 조절하여 연소실 압력조건을 변화시킬 

수 있다. 연소관 구조체 내부에는 연소가스로부

터 구조물을 보호하기 위한 연소관단열재가 있

다. 연소관내열재는 연소관 부와 시편 부를 연결

해 주며, 추진제가 연소되면서 발생하는 가스의 

유동을 2차원 축대칭 유동에서 2차원 평판 유동

으로 바꾸어 준다. 

  연소관 후방에는 연소실의 압력을 측정할 수 

있도록 압력 홀(Hole)이 있다.

Fig. 1 Cross section of test equipment.
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2.2 시편 부(Test Sample Section)

  시편 부는 천이영역 부와 센서 부, 연결관 구

조체로 되어 있다. 천이영역 부는 연소가스가 센

서 부에 도착하기 전에 유동을 안정화시키는 역

할을 하며, 센서 부와 동일한 소재를 사용한다. 

센서 부는 시편의 열반응을 관찰하는 영역이며, 

여러 종류의 시편을 장착하여 동시에 내열성능

을 상대비교 할 수 있다. 마주보는 두 시편에는 

열전대를 삽입하여 연소시간 동안 시편 내부의 

온도를 측정할 수 있다. 

  시편 형상은 Fig. 2와 같다. 시편 중앙에 등간

격으로 다섯 개의 열전대를 설치할 수 있는 홀

이 있다. 일반적으로 내열고무의 열파괴(Thermal 

Destruction)가 5.0 mm이하인 경우 연소가스가 

노출되는 표면으로부터 0.5 mm 간격으로, 그 이

상인 경우 1.0 mm 간격으로 열전대를 배치한다. 

홀 마개는 시편과 동일한 소재를 사용한다.

2.3 노즐 부(Nozzle Section)

  노즐 부는 노즐 조립체와 파열안전덮개로 구

성되어 있다. 

  노즐 조립체는 연결부내열재 및 목삽입재, 목

내열재, 목단열재, 노즐 구조체로 구성되어 있다.  

연결부내열재는 시편 부와 노즐 부를 연결해주

며, 시편 부의 2차원 평판 유동을 다시 2차원 축

대칭 유동으로 바꾸어 준다. 목삽입재는 연소시

간 동안 시편에 일정한 Heat Flux를 공급할 수 

있도록 노즐목의 삭마를 최소화할 수 있는 소재

를 사용하였다. 목내열재는 목삽입재에 전달된 

Fig. 2 Shape of test sample. 

열이 배면으로 원활하게 빠져 나가도록 하며, 목

단열재는 목내열재로부터 전달된 열로부터 구조

물을 보호하기 위하여 열을 차단한다. 파열안전

덮개는 파열볼트와 더불어 오작동 발생시 발생

할 수 있는 안전장치로써, 연소실 압력이 규정 

이상으로 상승하면 노즐 조립체가 분리되도록 

하였으며, 노즐 조립체의 이탈을 방지한다.

3. 시험평가 및 결과

  시험장치의 안전 확인을 위한 시험을 수행하

였으며, 열반응 특성 분석 및 열반응상수 결정을 

위해 필요한 데이터 획득 절차를 수행하였다. 

  Fig. 3은 압력-시간 곡선이며, 유효연소시간

()은 11.65 s이고, 연소실 유효평균압력()

은 975.0 psi이다. 여기서 유효연소시간은 연소초

기 압력이 100 psi에 도달하는 시간부터 연소말

기 압력이 30 psi에 도달하는데 걸린 시간이며, 

연소실 유효평균압력은 유효연소시간까지  압력

을 적분하여 유효연소시간으로 나눈 값이다. 

 

  






 
(1)

  Fig. 3에서 연소초기의 압력 상승률이 낮은 것

은 연소관에 비활성물질을 사용하지 않고 추진

제만 충전하여 초기 자유체적(Free Volume)이 

크기 때문이다. 

  Fig. 4는 연소시간 동안 시편 내부 온도를 깊

이별로 보여주고 있다. 그림에서 T-1 - T-5는 연

소가스에 노출되는 표면으로부터 1.0 mm - 5.0 

mm 까지 1.0 mm 등간격이다. 앞에서 거론한 

바와 같이 열전대 삽입 깊이는 열파괴 두께가 

5.0 mm 이하인 곳에서는 0.5 mm 간격으로 배

치를 해야 하지만 시험장치의 안전성 확인을 주

목적으로 하였기 때문에 열전대 깊이를 1.0 mm 

간격으로 삽입하였다. 깊이에 따라 온도상승률의 

차이가 분명하게 나타나고 있으며, T-4와 T-5는 

연소시간 중 온도상승이 미미하다. 
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Fig. 3 Pressure-time curve.

Fig. 4 Temperature-time curve.

  Fig. 5는 시험후 조립 부의 상태를 보여준다. 

단면 1과 단면 2는 연소관내열재와 천이영역 부

가 조립되는 부위, 단면 3과 단면 4는 천이영역 

부와 센서 부가 조립되는 부위, 단면 5와 단면 6

은 센서 부와 노즐 조립체가 조립되는 부위의 

양 단면을 보여주는 것으로써, 연소가스가 조립

부 사이로 침투한 흔적이 발견되지 않았다. 

  Fig. 6은 시험후 시편의 표면 상태를 보여주고 

있으며, 특이현상은 발견되지 않았다. Table 1은 

천이영역 부와 센서 부 시편의 열파괴두께를 제

거한 후의 잔류두께를 측정하여 정리한 것이다. 

Table 1에서 위치(Angle)는 후방에서 볼 때 Top

을 기준으로 시계방향으로 90° 간격으로 4 개의 

시편을 의미한다. 측정은 시험장치 전방에서부터 

길이 방향으로 20 mm 등간격으로 하였다. 각 

시편 모두 길이 방향으로 잔류두께의 편차가 크

지 않았지만, 천이영역 부의 평균 열파괴 두께

Fig. 5 Shape of assembly part after test.

Fig. 6 Surface shape of test samples after test.

Table 1. Thickness of test samples after test.

의 편차가 시편 부에 비해 크다. 
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4. 결    론

  고체로켓추진기관 연소관 내열고무의 열반응 

특성을 평가하기 위한 시험장치를 개발하였다. 

  시험장치의 안전성을 확인하기 위하여 연소실 

유효평균압력 1,000 psi, 유효연소시간 10 s로 시

험을 수행하였으며, 내열고무의 열적 성능을 평

가하기 위한 기본 데이터인 압력-시간 선도 및 

내열고무 내부의 깊이별 온도-시간 선도, 열파괴 

두께를 획득하였다. 
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