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초록: 본 연구에서는 대표적 정성적 신뢰성 분석 기법인 FMEA(고장모드 및 영향 분석)와 준-정량적 분

석 방법인 치명도 분석을 이용하여 소형 하이브리드 로켓 설계를 수행하였다. 설계 중인 하이브리드 로

켓을 총 31개의 부품으로 나누고 각 부품에서 발생할 수 있는 총 72개의 고장모드를 고려하여 FMEA를 

수행하였으며 고장모드의 원인과 영향을 분석하였다. 또한 고장모드들의 정성적인 심각도 평가를 수행

하고, 고장모드의 고장률 데이터를 이용하여 치명도 분석을 추가적으로 수행하였다. 분석 결과 설계 시 

중점적으로 고려해야 할 고장모드를 파악하였으며 하이브리드 로켓의 신뢰도를 높이기 위해 고장모드

들의 설계 및 재질 변경 등의 개선 조치를 설계에 반영하였다. 

Abstract: In this study, design of a small hybrid rocket is carried out using Failure Mode and Effects 
Analysis (FMEA) and Criticality Analysis(CA), which is a method for qualitative and semi-quantitative 
reliability analysis. In order to carry out FMEA, the structure of the hybrid rocket is divided into 31 parts 
and 72 potential failure modes. As a result of the FMEA, the relationship between potential failure modes, 
causes and effects, and their severity are evaluated qualitatively. Criticality analysis is followed for the failure 
modes, in which the criticality number is estimated using the failure rate information available from the 
handbook. Moreover, the failure modes with higher criticality and severity are chosen for improvement, and a 
series of design or material changes are made for the improvement of the hybrid rocket reliability. 
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- 기호설명 -

  : 고장모드의 치명도

  : 부품의 치명도

 : 고장모드 발생 비율 (%)

 : 고장 영향 확률 (%)
 : 부품의 고장률 (/hour)

 : 부품의 운용 시간 (hour) 

1. 서 론

하이브리드 로켓은 고체 및 액체 로켓 대비 낮

은 개발 비용과 짧은 개발 기간으로 인한 경제성 
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Expection Altitude (m) 800
Total length (m) 1.6
Total weight (kg) 7.5

External case diameter (m) 0.118

Solid fuel
HDPE

(High Density 
PolyEthylene)

Oxidizer LN2O
(Liquid Nitrous Oxide)

O/F 9
Burn time (sec) 3.0

 Thrust (N)  500

Table 1 Specification of hybrid rocket 

Fig. 1 Configuration of hybrid rocket 

측면과 낮은 폭발 위험성으로 인한 안전성 측면

에서 장점을 가진 추진 시스템으로서, 최근 우주 

발사체, 과학 로켓, 우주 여객선 등의 추진 시스

템으로 활용하기 위한 상용화 연구가 전 세계적

으로 활발히 진행되고 있다.(1) 

이러한 하이브리드 로켓을 포함한 로켓 추진 

시스템은 시스템 자체가 복잡하고 고속/고온/고압

의 극한 환경에서 운용되기 때문에 구성 부품의 

작은 결함 또는 운용 조건의 변화로 인해 시스템 

전체의 손실이 발생할 수 있다. 또한 로켓 시스

템은 일회성 장치(one-shot device)이기 때문에 신

뢰성의 결함은 치명적인 결과를 야기한다.
하이브리드 로켓의 대표적인 사고 사례로는 2014

년 10월에 발생한 미국 버진 갤럭틱(Virgin Galactic)
사의 Spaceship Two 추락 사고가 있다. Spaceship 
Two는 사고 초기 하이브리드 로켓 엔진의 변경된 

연료로 인한 엔진 폭발이 사고의 원인으로 추정되

기도 하였으나, 미 교통안전 위원회(National 
Transportation Safety Board, NTSB) 조사 결과 착륙

을 위한 페더링 시스템(feathering system)이 예정보

다 빨리 작동되어 기체의 공력 저항이 급격하게 증

가되고 이로 인해 기체가 파손되어 추락한 것으로 

최종 결론 내려졌다.(2) 이 사고로 조종사 1명이 사

망하고 1명이 중상을 입었다. 이와 같이 로켓 추진 

시스템의 사고 발생 시 치명적인 인명 및 경제적 

손실이 발생할 수 있기 때문에 초기 설계 단계에서

의 신뢰성 분석이 필수적으로 요구된다.
국외의 경우 로켓 추진 시스템의 신뢰성 분석 

연구가 활발히 이루어지고 있다. 특히 미국에서는 

1960년대부터 항공우주 및 국방 분야에서 활용하

기 위한 로켓 추진 시스템을 포함한 각종 시스템 

및 임무에 대해 고장모드 및 영향 분석(Failure 
Mode and Effects Analysis, FMEA)과 결함 수목 분

석(Fault Tree Analysis, FTA) 등의 정성적

(qualitative) 기법을 이용하여 신뢰성 분석 및 위험 

평가를 수행해왔다. 또한 최근에는 이러한 정성적 

분석을 확장하여 베이지안 추론(Bayesian inference) 
등과 같은 확률적 기법을 이용하여 고장 확률을 

예측하고 신뢰도 및 위험도를 평가하는 정량적

(quantitative) 신뢰성 분석이 수행되고 있다.(3) 국내

에서는 한국항공우주연구원을 중심으로 우주 발사

체에 대한 정성적, 정량적 신뢰성 분석에 대한 기

법 연구 및 한국형 우주 발사체(KSLV-II)에 대한 

신뢰성 분석 연구가 이루어지고 있다.(4)

본 연구에서는 기 수행한 로켓 추진 시스템의 

신뢰성 분석(5) 연구를 바탕으로 실제 발사를 위

해 설계 중인 하이브리드 로켓의 고장모드에 대

한 정성적 분석과 중요 부품들에 대한 정량적 치

명도 분석을 통하여 신뢰성 확보를 설계에 적용

하였다.

2. 본 론

2.1 하이브리드 로켓 구성

본 연구에서 신뢰성 분석을 통한 설계를 수행

하고 있는 하이브리드 로켓은 2016년 시험 발사

를 목적으로 설계, 제작 중인 1단 하이브리드 로

켓으로서 Fig. 1과 같다.
 하이브리드 로켓은 추력을 발생시키기 위한 엔

진(engine), 로켓 회수를 위한 낙하산 사출 시스템

(ejection system), 비행 데이터 수집을 위한 페이

로드(payload), 내부 구성품의 고정 및 보호를 위

한 외부 케이스(case)로 구성되어 있으며, 최종 설

계된 하이브리드 로켓의 제원은 Table 1과 같다.

2.2 하이브리드 로켓의 FMEA
FMEA는 시스템의 신뢰성을 계통적으로 평가

하는 방법으로서 발생이 예상되는 모든 고장모드
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Fig. 2 Structure deployment of hybrid rocket system

Fig. 3 Function block diagram of hybrid rocket 
system

를 명확하게 정의하고 그 고장모드의 발생원인 

및 시스템 전체의 기능이나 임무에 어떠한 영향

을 미치는가를 평가하여 고장 제거나 설계 불량

을 해소하여 신뢰성을 높이는 대표적 정성적 분

석 기법이다. 로켓 시스템에 대한 FMEA는 1960년
대 미국항공우주국에서 우주선 및 로켓 시스템 개발 

시 각 부품의 오작동을 브레인스토밍(brainstorming) 
방법으로 예측하려는 활동에 활용한 것을 시작으로 

항공우주 분야 및 미사일 등 국방 분야에 적용되는 

로켓 시스템 설계에 활용되고 있다.(6)

 
2.2.1 하이브리드 로켓의 구조도 및 기능도

FMEA 수행에서의 첫 단계는 구조도 및 기능

도를 작성하는 것이다. 구조도와 기능도는 FMEA 
수행 시 고장모드 및 고장의 영향을 정의하고 고

장의 원인 관계를 파악하는데 있어 매우 중요하

다.(6) 
구조도를 작성하기 위해서는 우선적으로 시스

템의 분해 수준을 결정해야 한다. 시스템의 분해 

수준은 어느 수준까지를 부품으로 볼 것인지를 

결정하는 것으로서 단품(component) 수준으로 결

정할 경우에는 신뢰성 분석은 용이하지만 분석 

대상이 많아져 내용이 방대해지는 단점이 있다.
또한 조립품(assembly) 수준으로 결정하면 분석 

대상이 많지 않으나 고장모드 선정이 어렵다는 

단점이 있다.(6) 본 연구에서는 하이브리드 로켓의 

구성이 비교적 단순하다는 것을 감안하여 분해 

수준을 단품 수준으로 결정하여 Fig. 2와 같이 구

조도를 작성하였다. 설계 중인 하이브리드 로켓

은 엔진, 페이로드, 케이스, 체결 및 밀봉, 점화장

치의 총 5개의 시스템으로 구성되어 있으며 하위 

15개의 서브시스템(sub-system)에 총 35개의 부품

으로 구성되어 있다. 
Fig. 3은 하이브리드 로켓을 구성하고 있는 부

품들의 기능을 정리하여 기능도(function block 
diagram)를 작성한 것이다. 
기능도는 하이브리드 로켓의 부품들 상호간의 

기능적인 유기적 관계를 나타내고 있으며 하나의 

부품에서 고장이 발생하면 다른 부품의 고장이 
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Fig. 4 FMEA worksheet of bolt 

Total system Hybrid rocket 1
(Part) system Joint & Seal 1-4
Sub-system Joint 1-4-1
Component Bolt 1-4-1-1

Failure mode

체결 볼트 파손 
(broken) 1-4-1-1-A

나사산 손상 
(worn) 1-4-1-1-B

체결 볼트 균열 
(crack) 1-4-1-1-C

체결 볼트 풀림
 (loose) 1-4-1-1-D

Table 2 Identification number of bolt failure modes 

발생할 수 있는 것을 확인할 수 있다.

2.2.2 FMEA worksheet 작성

FMEA worksheet는 사용 목적에 따라 양식에 

차이가 있다. 본 연구에서는 FMEA 수행 절차가 

제시되어 있는 미국 군사규격 MIL-STD-1629A(7)

의 양식을 이용하여 작성하였다. MIL-STD-1629A
의 양식에는 부품 및 고장모드의 혼동을 막기 위

해 부품과 고장모드에 각각 고유번호(identification 
number)를 부여하고, 고장모드와 발생원인, 영향, 
고장 검출 방법, 조치 사항 등을 기재할 수 있도

록 구성되어 있다. 
부품 및 고장모드의 고유번호는 미국 자동차 기

술자 협회(Society of Automative Engineers)의 고

체 로켓 신뢰성 분석 안내서인 SAE AIR5006/2(8)

에 제시된 부여 방식을 사용하였다.
Table 2는 하이브리드 로켓의 케이스에서 발생

할 수 있는 고장모드들의 고유번호를 부여한 것

으로서 하이브리드 로켓 전체 시스템을 “1”로 사

용하여 하위 시스템, 서브시스템, 부품에 대해 순

차적으로 숫자를 부여하였으며, 고장모드에는 영

문자를 순차적으로 부여하였다.
본 연구에서는 35개의 부품에서 발생할 수 있을 

것으로 판단되는 총 72개의 고장모드를 정의하여 

고장의 발생원인 및 영향을 정리하였다. 특히 고장

의 발생으로 인한 시스템의 영향은 ‘Local effects’, 
‘Next higher level’, ‘End-effects’로 나누어 부품 자

체에 미치는 영향뿐만 아니라 상위 시스템에 미치

는 영향까지 분석을 하였다. 또한 고장이 발생할 

경우 고장의 형태가 상위 시스템에 미치는 영향을 

정성적으로 평가하는 심각도 평가를 수행하였다. 
심각도 분석은 MIL-STD-1629A의 심각도 분류기준

과 ‘End-effects’를 이용하여 평가하였다.
Fig. 4는 체결 볼트에 대한 worksheet를 작성한 

것으로서 케이스의 기능 및 고장의 발생 단계, 
고장모드, 원인 및 영향을 분석하여 작성하였으

며, 고장모드 검출 방법과 조치사항, 심각도 분석 

결과도 함께 작성하였다. 볼트는 하이브리드 로

켓 내부 부품을 고정하는 부품으로서 고장이 발

생하게 되면 내부 부품 분리가 발생하고 최종적
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Table 3 Classification of severity and number of 
failure modes in hybrid rocket system

Classification Severity
Number of 

failure modes
I

(Catastrophic)
추진기관 파손 

및 인명 사고
27

II
(Critical) 임무 실패 29

III
(Marginal)

임무 지연 및 

수행능력 저하
15

IV
(Minor) 수리 요망 1

Failure effect   value

Actual loss 1.00

Probable loss 0.10 <   < 1.00

Possible loss 0 <   = 0.10

No effect 0

Table 4 Typical failure effect probabilities 

Failure mode   value
체결 볼트 파손 (broken) 0.662

나사산 손상 (worn) 0.142
체결 볼트 균열 (crack) 0.107
체결 볼트 풀림  (loose) 0.089

Total 1.00

Table 5   value of bolt failure modes 

으로는 추진기관 파손 및 인명 사고가 발생할 수 

있다.
Table 3은 MIL-STD-1629A의 심각도 분류 기준

과 심각도 평가를 수행하여 각 기준에 해당하는 

고장모드의 개수를 나타낸 것으로서 총 72개의 

고장모드 중 케이스 및 체결 볼트 파손, 연소가

스 누출 등 27개의 고장모드가 ‘추진기관 파손 

및 인명사고’에 해당하는 고장모드들로서 이러한 

고장모드들은 우선적으로 설계, 재질 변경 등의 

개선 조치와 관리가 필요하다.

2.3 하이브리드 로켓의 치명도 분석

치명도 분석은 고장의 발생이 부품 및 전체 시

스템에 미치는 영향을 정량적으로 분석하는 것으

로서 앞서 수행한 심각도 분석을 보다 정량적으

로 분석하는 기법이다. 
치명도 분석은 치명도를 계산하여 심각도 결과

와 함께 치명도 행렬을 작성하여 우선적으로 개

선을 수행해야하는 고장모드들을 도출할 수 있

다.(9)

부품에 대한 치명도 는 식 (1)과 같이 해당 

부품고장모드의 치명도 의 합으로 계산할 수 

있으며 각각의 변수는 다음 치명도 분석 예시에

서 자세히 설명하도록 한다.

               (1)

2.4 치명도 분석 예시

본 연구에서는 부품과 케이스를 고정하는 볼트

의 치명도 분석을 예시로 제시하고, 추가적으로 

일부 부품에 대한 치명도 분석을 수행하였다. 치
명도 계산을 위한 각각의 변수는 다음과 같이 도

출하였다.

2.4.1   값의 선정

는 고장이 발생할 때 고장이 시스템 또는 임

무수행에 미치는 심각도를 의미하는 것으로서 

MIL-STD-1629A에 제시되어 있는 기준을 사용하

여 결정하며 기준은 Table 4와 같다. 앞서 작성한 

Fig. 4의 볼트의 FMEA worksheet를 보면 볼트에

서 발생할 수 있는 고장모드들은 모두 심각도 

I(catastrophic)에 해당하는 고장모드들로서 ‘Actual 
loss’에 해당한다. 따라서 볼트의 고장모드들은 모

두   으로 선정하였다.

2.4.2 값의 선정

는 해당 부품의 고장률  중에 각각의 고

장모드들이 해당하는 비율을 나타내는 것이다. 
일반적으로 는 가용한 데이터베이스(database)를 

이용하여 결정하지만, 가용한 데이터베이스가 없

는 경우에는 분석을 수행하는 엔지니어의 경험적 

판단으로 결정하여 사용할 수 있다. 본 연구에서

는 미국 신뢰성 정보 분석 센터(Reliability 
Information Analysis Center)의 FMD-97(10)을 이용

하여 값을 도출하였으며 Table 5와 같다.

2.4.3 고장률 의 선정

부품의 고장률은 가용한 데이터베이스를 이용

하여 선정한다. 본 연구에서는 미국 신뢰성 정보 

센터의 NPRD-2011(11)에 제시되어 있는 볼트의 고
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Failure mode
Criticality

 × 

체결 볼트 파손 (broken) 16.38
나사산 손상 (worn) 3.51

체결 볼트 균열 (crack) 2.65
체결 볼트 풀림 (loose) 2.20

Table 6 Criticality of bolt failure modes

Fig. 5 Result of external ballistics (Altitude-Flight 
time) Fig. 6 Criticality matrix of bolt 

장률을 사용하였으며 그 값은 식 (2)와 같다.

   ×              (2)

2.4.4 운용시간의 선정

운용시간은 실제로 운용되는 시간을 적용하여 

사용한다. 로켓 추진 시스템의 경우 일반적인 기

계부품과는 달리 반복적으로 사용하지 않는 일회

성 장비이며 운용시간이 짧아 산출이 어려운 경

우가 많다. 이렇듯 정확한 운용시간의 산출이 어

려운 경우   hour로 가정하여 사용하기도 하

지만,(9) 본 연구에서는 보다 정확한 운용시간을 

선정하기 위해 설계 중인 하이브리드 로켓의 외

탄도 해석(external ballistics analysis)을 수행하여 

전체 비행시간을 도출하여 운용시간을 선정하였

다. 외탄도 해석은 미국 Apogee components 사의 

Rocksim v9(12)을 이용하여 수행하였다.
Fig. 5는 외탄도 해석을 통해 도출된 비행시간

에 따른 고도 변화를 나타낸 것으로서 하이브리

드 로켓 엔진은 발사 후 3sec 동안만 작동하고 

낙하산 사출은 발사 후 13.7sec, 전체 비행시간은 

102.5 sec로 해석되었다. 이에 엔진을 구성하고 있

는 부품들의 운용시간은 3 sec(=0.00083 hour)로 

선정하였으며 설계가 완료되지 않은 사출 시스템

을 제외한 나머지 부품들의 운용 시간은 102.5 
sec (=0.0285 hour)로 선정하였다.

2.4.5 치명도 분석 결과

Table 6은 앞서 설정된 각 변수들의 값들을 식 

(1)에 대입하여 볼트에서 발생할 수 있는 고장모

드들의 치명도를 계산한 결과이다. 볼트의 치명

도   는 각 고장모드의 치명도의 합인 

× 이다. 또한 위의 계산 결과와 FMEA
에 수행한 정성적 심각도 분석 결과를 이용하여 

Fig. 6과 같은 치명도 행렬을 작성하였다. 작성 

결과 볼트에 포함되어 있는 고장모드들은 심각도

가 높고 치명도가 높은 고장모드들이며, 특히 ‘체
결 볼트 파손(broken)’의 경우 다른 고장모드들에 

비해 치명도가 높기 때문에 우선적인 개선 조치 

및 설계 시 중점적으로 고려되어야 할 고장모드

에 해당된다. 또한 Fig. 7은 하이브리드 로켓 부

품 중 볼트, 오링, 점화 화약, 산화제 볼밸브에 

대한 치명도 행렬을 작성한 것이다. 작성 결과 

해당 부품 중 특히 볼트와 오링이 심각도 및 치

명도가 높은 부품들로서 고장이 발생할 경우 심

각한 영향을 초래하는 부품인 것을 확인할 수 있

었으며, 우선적인 개선 조치가 필요하다. 실제로 

2014년 설계, 제작되어 발사된 하이브리드 로켓

의 경우 발사 2초 만에 공중에서 분해되는 사고

가 발생하였다. 이는 체결 볼트와 케이스의 체결
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Fig. 7 Criticality matrix of four components in 
hybrid rocket system

부가 파손되어 발생한 것으로 확인 되었다. 또한 

2015년도에는 엔진 추력 검증 지상 연소 실험에

서 고온의 연소 가스 누출(leak)로 인해 연소기 

일부분의 열 변형 및 용융이 발생하기도 하였다.
현재 볼트 및 오링에서 발생할 수 있는 고장을 

최소화하기 위해 설계 및 재질 변경 등을 수행하

고 있다. 체결 볼트와 케이스 체결부 파손을 막

기 위해 비행 중 로켓에서 발생하는 하중을 고려

한 체결 볼트 선정과 케이스 두께 선정을 위한 

설계 재검토를 수행하고 있다. 또한 고온의 연소 

가스 누출을 막기 위해 연소기 내부 부품인 전, 
후방 연소실(pre, post chamber), 연료, 노즐(nozzle)
사이의 간극을 최소화 하였으며 연소 가스 누출

을 막기 위해 사용되는 오링의 재질을 내열 재질

인 바이턴(viton)으로 선정하여 고온의 환경에서 

사용할 수 있도록 하였다. 

3. 결 론

본 연구에서는 로켓 시스템의 신뢰성 분석의 

기초 연구로서 실제 발사를 위해 설계 중인 하이

브리드 로켓에 대한 정성적 및 준 정량적 신뢰성 

분석을 수행하였다. 
정성적 신뢰성 분석방법인 FMEA 수행을 위해 

설계 중인 하이브리드 로켓을 총 35개의 부품으

로 나누어 부품에서 발생할 수 있는 72개의 고장

모드를 정의하여 FMEA를 수행하였다. FMEA 수
행을 통해 고장모드와 원인, 영향을 분석하여 각 

부품의 고장에 따른 영향을 확인하였다. 또한 

FMEA 결과의 심각도 분석 결과에 기반 하여 일

부 고장모드 및 부품에 대한 치명도 분석을 수행

하였으며 우선적인 개선조치 및 지속적인 관리가 

필요한 고장모드와 부품을 도출할 수 있었다. 현
재 하이브리드 로켓의 신뢰성 확보를 위해 

FMEA와 치명도 분석 결과를 바탕으로 개선조치

가 필요한 부품에 대해서 설계 및 재질 변경 등

의 개선 조치를 수행하고 있다. 
본 연구의 치명도 분석에 사용된 부품의 고장률

은 기존 문헌에 제시되어 있는 고장률을 사용하였

기 때문에 설계 중인 하이브리드 로켓 부품의 고

장률과는 상이할 수 있다. 또한 몇 가지 부품에 대

한 고장률 데이터를 확보하여 제한적인 연구를 수

행하였다. 추후 보다 객관적인 신뢰성 분석을 위

해 사용되는 전체 부품에 대한 실제 고장률을 확

보하고, 정성적 분석과 더불어 실제 신뢰도를 제

시하기 위한 정량적 신뢰성 분석을 수행할 예정이

다. 또한 본 연구 및 추가 연구를 통해 도출될 연

구 결과는 향후 하이브리드 로켓 뿐만 아니라 로

켓 시스템에 대한 신뢰성 분석 및 설계의 기초 자

료로 활용될 수 있을 것으로 판단된다.
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