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초 록

  RBCC (Rocket Based Combined Cycle)엔진이나 기존 공기 흡입형 추진기관의 초기 추력 제

공에 대표적 친환경 추진제인 과산화수소를 이용한 이원추진제 로켓을 적용하고자 한다. 냉

전이 붕괴되며 강화되는 환경기준으로 인해 성능은 우수하지만 독성이 있거나 환경에 유해

한 추진제의 사용이 점차 제한되고 있어 주변 환경에 최소한의 영향을 미치는 추진제에 대

한 연구가 활발히 진행되고 있다. 본 연구에서 제시하는 새로운 공기 흡입형 추진 시스템은 

과산화수소 가스발생기에서 분사되는 고온의 산소에 케로신을 분사하여 연소를 일으켜 초기 

추력을 얻는 방식이다. 비행속도의 증가에 따라 외부로부터 점차 공기를 흡입하게 되고 가

스발생기에서의 산소발생은 점차 줄어들게 된다. 충분한 램압을 형성시킬 수 있는 비행속도

가 되면 램연소만으로 비행을 하는 개념이다. 추력 발생을 위해 램연소시의 연소실 환경을 

초기부터 형성하여 줌으로써 기존 시스템의 내부 유동에 큰 변화 없이 점진적으로 램젯으로 

진행될 수 있는 장점을 가지고 있으며 가스발생기에서 생성되는 산소는 고온으로서 다른 점

화장치가 필요 없이 자연발화가 가능한 장점이 있다. 새로운 개념에 대한 기초 연구 수행으

로서, 본 실험에서는 추진기관의 주유동으로 촉매 분해된 과산화수소 제트를 사용하였고 여

기에 케로신을 분사하여 자연발화와 연소 특성을 연구하였다. MIL16005F 준하는 90%와 

95% 농도의 과산화수소와 케로신은 Jet-A1을 사용하였다. 비예열 시동이 가능하고, 안정적

인 수명을 가지며 고농도의 과산화수소의 촉매 분해 온도에 견딜 수 있도록 하기 위하여 

LSC(La0.8Sr0.2CoO3)촉매와 백금촉매를 혼합사용한 촉매 베드를 통하여 과산화수소가 분해됐

으며 분해된 과산화수소는 축소노즐을 통해 연소실로 분사됐다. 분사된 고온의 산소젯에 인

젝터를 통하여 수직으로 액상 케로신을 분무하였고, 연소실내에서의 온도와 압력을 측정하

여 점화를 확인하고 자연발화 특성을 조사하였다. 연소실 온도 400℃이상과 연료 혼합비 

0.6 이상에서 자연발화가 일어났으며 자연발화 후 안정적인 연소가 지속됨을 확인하였다. 

실험결과를 통해 초기 추력 제공을 위해 과산화수소 가스발생기를 이용한 이원추진제 로켓 

시스템이 결합된 새로운 개념의 공기 흡입형 추진기관의 가능성을 확인하였다.
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I. 서론

1.1 연구배경

1.1.1 친환경 추진제의 대두

  2차 세계대전시 추진시스템 또는 동력시스템에 적용되기 시작한 과산화수소는 고밀도, 무독

성, 저장의 용이, 높은 혼합비등의 장점을 지닌 친환경 물질로서 최근 다시 각광받고 있다. 

1960대 냉전을 거치며 미국과 소련은 비용과 환경보다는 성능을 최우선시하면서 막대한 예산

을 우주개발에 투입하여 서로의 국력을 과시하였다. 냉전이 붕괴되면서 1990년 이후 우주 개

발 예산은 대폭 줄어들어 우주분야에서도 경제성을 고려하기 시작하였다. 아울러 강화되는 환

경기준으로 인해 성능은 우수하지만 독성이 있거나 환경에 유해한 추진제의 사용이 점차 제한

되고 있다. 기존의 추진제를 사용하면서 환경요구조건을 충족시키기 위해 소요되는 비용이 매

우 커짐에 따라 주변 환경에 최소한의 영향을 미치는 추진제에 대한 연구가 활발히 진행되고 

있으며, 이러한 친환경적인 추진제를 “Green Propellant"라하고 현재 이와 관련된 연구가 활

발히 진행되고 있다. 인공위성 또는 발사체의 자세제어용 추력기의 단일추진제로 많이 사용되

고 있는 하이드라진은 높은 비추력(Isp)을 가지고 있으나, 하이드라진 및 배출가스가 발암물질

로서 독성이 강해 취급이 어렵고 이에 따라 취급 및 처리에 많은 비용이 소요된다. 이에 반해 

과산화수소는 상온에서 저장이 가능하여 취급이 용이하고, 독성이 없으며 촉매와 접촉하면 물

과 산소로 분해되며 열을 발생시키는 단순함과 친환경성으로 인해 인공위성 자세제어용 추력

기, 발사체 RCS(Reaction Control System), 터보펌프 구동용 가스발생기 등 많은 분야에 활

용이 가능한 추진제로 2차 세계대전을 전후로 널리 사용되었지만, 하이드라진과 같은 추진제

에 비해 비추력이 조금 낮은 단점으로 인해 한동안 관심을 끌지 못하다가 최근의 우주개발 추

세에 가장 적합한 추진제로서 여러 장점들이 부각되어 다시 주목받고 있다. 아울러 과산화수

소는 미공군에서 요구하는 친환경 추진제의 요구조건인 80/20 법칙(기존 연료의 20%의 비용

으로 80%의 성능을 발휘)에 가장 부합되는 친환경 추진제이다.[1-5]

1.1.2 추진제로서의 과산화수소

  과산화수소는 화학식이 H2O2로 물보다 산소원자가 하나 더 있는 물질이다. 무색무취로 물

에 극히 잘 녹는 액체로서 촉매와 접촉하면 아래와 같은 화학반응을 일으키며 고온의 가스를 

만들기 때문에 1930년대부터 여러 가지 기관의 동력원으로 사용하였다.

2H2O2(l)→2H2O(g)+O2(g)+Heat                         (1)

  100%의 과산화수소는 2884.47kJ/kg의 열이 나오는 발열반응이며 67% 이하에서는 발생열

이 과산화수소가 녹아있는 물의 잠열로 흡수되기 때문에 과산화수소의 끓는점 이상으로 온도

가 올라가지 않는다. 때문에 추진제로는 70% 이상의 농도를 사용하며 보통 85% 이상의 과산

화수소를 Rocket grade peroxide라고 부른다.[6]

  100%의 과산화수소가 단일추진제로 사용될 때 약 163sec의 비추력을 가지며 케로신을 연

료로 사용할 경우엔 최대 335sec의 비추력을 가진다. 추진제로서의 과산화수소의 장점은 다

음과 같다.

  매우 높은 밀도를 갖는다; 100%의 과산화수소는 1.45의 비중을 가지며 이것은 액체산소의 
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비중 1.14보다 23%정도 크며 1.01인 하이드라진 보다 44%가 크다.[6] 따라서 추진제 탱크

의 크기와 무게를 줄일 수 있으며 90% 농도의 과산화수소 시스템은 동일한 조건의 하이드라

진 시스템에 비해 밀도비추력(density specific impulse)이 약 6%정도 더 높다. 높은 밀도비

추력은 과산화수소의 단점인 낮은 비추력을 보완해준다. 높은 밀도비추력은 발사체/위성체의 

부피를 줄여줄 수 있으며, 이로 인해 시스템의 무게와 공력저항을 줄여주어 결과적으로 시스

템 설계 구속조건을 완화시켜준다.

  저장성이 우수하다; 과산화수소는 상온에서 액체 상태를 유지하며 적절한 용기에서 장기간 

보관이 가능하므로 액체산소처럼 저장탱크, 배관 등에 단열을 할 필요가 없다. 지구 최초의 정

지궤도 위성인 미국의 Syncom II, III에 적용되어 3~5년간 사용되었으며, 미국 텍사스 기후 

조건에서 17년 동안 0.4%의 농도 저하를 보였고 5℃ 보관에서는 농도변화가 거의 없었다.[7]

  독성이 없다; 대부분의 저장성 추진제들이 암을 유발하는 등의 강력한 독성을 가진 것과 달

리 과산화수소는 사람의 호흡기관에서 자연적으로 분해되고 생성되기도 한다. 3% 농도의 과

산화수소를 소독약으로 쓰기도 하듯이 인체에 아무런 해를 입히지 않는다. 매우 낮은 증기압

으로 인해 상온에서 증기가 발생하기 어려우며 환기만 잘해주면 되며, 촉매 반응 후 생성되는 

물질 또한 물과 산소로서 아무런 독성이 없기 때문에 주변 환경에 미치는 영향이 매우 적다. 

독성이 없기 때문에 취급에 특별한 장비가 필요 없고 연소생성물을 처리할 특별한 장치가 필

요 없어 저렴한 비용으로 장치를 개발할 수 있다.

  대기와 반응하지 않는다; 과산화수소는 대기의 어떤 성분과도 화학적으로 반응을 하지 않으

므로 과산화수소를 사용하는 추력기 등에 공기가 유입되어도 특별한 문제를 일으키지 않는다. 

반면 하이드라진은 이산화탄소와 반응을 하여 화합물을 생성하기 때문에 하이드라진 시스템

에 공기가 유입되지 않도록 각별한 주의를 기울여야한다.

  높은 혼합비를 갖는다; 과산화수소를 산화제로 사용할 경우 동일한 연료에 대하여 다른 산

화제에 비해 비교적 높은 혼합비를 갖는다.(85% 농도를 케로신에 적용할 때 약8의 혼합비) 높

은 밀도와 높은 혼합비를 가지기 때문에 추진제 탱크의 부피를 줄일 수 있으며 결과적으로 보

관 탱크의 무게를 줄여준다.

  증발 압력이 낮다; 과산화수소는 액체산소에 비해 대단히 낮은 증발압력을 가지기 때문에 

터보 펌프를 가지는 추진시스템에 적용할 경우 입구압력이 낮아도 되므로 추진제 탱크의 두께

가 얇아져 무게를 줄일 수 있다.

  높은 비열을 갖고 있다; 과산화수소는 물과 비교할 수 있을 만큼 높은 비열(100% 농도에서 

0.6 cal/g℃)을 갖기 때문에 액체로켓의 재생냉각에 사용할 경우 시스템을 매우 단순하게 만

들 수 있다.

 

1.1.3 과산화수소 연구 동향

  퍼듀 대학에서 촉매 분해 및 열분해에 대한 활발한 연구가 진행되고 있으며, cordierite 모

노리스에 NaMnO4를 코팅하여 98%의 고농도의 과산화수소 분해에 적용하였다.[8-11] 

General Kinetics는 은 스크린 촉매를 이용한 다양한 종류의 추력기, 가스발생기 등의 제품을 

개발하였다. Orbital Science Corp.에서는 과산화수소를 liquid propellant booster로 사용하

는 과제를 수행하고 있으며[12], Aerojet에서는 은을 이용한 bonded catalyst bed를 개발하

여 고유량을 분해할 수 있는 촉매 베드를 개발하였다.[13] 영국 서레이 대학에서는 위성체의 

추진시스템으로 단일 및 이원추진제로 활용하기 위한 연구를 수행하고 있다.[14-16] 권[17]

은 perovskite 구조를 갖는 LSC 촉매를 cordierite 모노리스에 코팅하여 과산화수소 가스발
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생기에 적용하였다. 그러나 LSC 촉매는 고온에서의 열적인 안정성은 양호하나 저온에서의 시

동성이 좋지 못한 단점이 있어 60℃로 과산화수소를 가열하여 가스발생기에 공급했음에도 불

구하고 낮은 촉매 분해 성능을 얻었다. 랑[18]은 저온에서의 시동 특성이 우수한 K2MnO4를 

cordierite 모노리스의 코팅하고 이것을 LSC 촉매 앞에 배치하여 저온 시동 특성이 가능한 이

원 촉매 베드 가스발생기를 제안하였다. 

1.1.4 과산화수소의 적용사례

  과산화수소를 추진시스템 또는 동력시스템에 적용하기 시작한 것은 2차세계대전시 독일의 

Walter가 잠수함의 동력원으로 400마력의 터빈 구동 시스템에 적용하면서 부터이다. Walter

는 80%의 과산화수소와 과망간산염을 액체 분사하는 방법을 사용하였으며, 성능을 높이기 위

해 자기착화가 가능한 촉매가 포함된 연료와 과산화수소를 사용하는 엔진을 개발하여 그림 

1.1에 보이는 Me-163, Komet 로켓 비행체의 추진기관에 사용하였다. 

그림 1.1 과산화수소를 추진제로 사용한 2차대전당시 독인공군의 Me-163, Komet

그림 1.2 Black Knight 에 사용된 Gamma 301 

엔진
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  과산화수소는 V-2 로켓의 터보펌프 구동용 가스발생기, V-1의 사출기 그리고 어뢰의 추진

시스템에 사용되었으며 주로 촉매가 녹아있는 액체를 과산화수소와 혼합시켜 반응을 일으키

는 방식을 취했다. 

  2차 세계대전 이후 독일의 과산화수소 기술은 전승국으로 넘어가 영국에서는 항공기 추력 

보조 장치 및 잠수함, 어뢰에 사용되었고, Black Knght와 Black Arrow 로켓의 엔진에 적용

되었다. 그림 1.2는 Black Knight에 사용되었던 Gamma 301엔진의 모습이다.[19] 미국에서

는 주로 RCS thruster와 항공기용 추력장치, 그리고 어뢰에 적용되다가 냉전시대를 거치면서 

성능을 최우선시하는 추세로 인해 단일추진제로 사용되는 분야에선 하이드라진으로, 이원추진

제 분야에선 액체 산소 등으로 대체되었다. 1990년대 중반까지 주로 로켓 벨트, 우주인 유영

도구 등 제한된 분야에 활용되다 최근 환경을 우선시하고 저렴한 개발비를 요구하는 분위기에

서 다시 주목 받고 있다.

1.2 과산화수소를 이용한 로켓이 결합된 공기 흡입형 추진기관

 

  본 연구에서는 새로운 추진 개념인 RBCC (Rocket Based Combined Cycle) 엔진이나 램

젯/스크램젯 등의 공기 흡입형 추진기관의 초기 추력 제공에 과산화수소 가스발생기를 이용하

고자 한다. RBCC 엔진은 로켓과 공기 흡입 추진 시스템을 결합한 것으로 한 시스템 안에서 

비행속도에 따라 이젝터젯, 램젯, 스크램젯, 로켓 등의 모드 변환이 가능하다. 

그림 1.3 과산화수소 가스발생기를 이용한 

새로운 공기 흡입형 추진 시스템의 개념도
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  이 엔진은 일반 로켓엔진과 비교하여 대기권 안에서는 공기 흡입 추진시스템을 사용할 수 

있으며 평균적으로 훨씬 큰 비추력(Isp)을 얻을 수 있다. 또한 램젯이나 스크램젯 추진기관은 

산화제를 탑재하지 않아도 되기 때문에 더 적은 연료를 소비하게 되어 비행체의 부피를 줄일 

수 있다.[20-31] 하지만 공기 흡입형 고속 추진기관들의 작동을 위해서는 초기추력 발생을 

위한 고체 로켓 등의 부스터가 필요하다. 이러한 단점을 보완하기 위하여 본 연구에서 제안한 

새로운 추진 시스템의 개략도를 그림 1.3에 나타내었다. 

  초기추력을 위하여 단일추진제 로켓으로서의 과산화수소 가스발생기와 여기서 발생하는 고

온의 제트에 케로신을 분사하여 연소를 일으킨다. 가스발생기에서 생성되는 산소는 약 700℃ 

고온, 고압으로서 축소 노즐을 통과하여도 다른 점화장치가 필요 없이 자연발화가 가능한 온

도를 유지할 수 있다. 천이 모드에서는 외부로부터 점차 공기를 흡입하게 되고 가스발생기에

서의 산소발생은 점차 줄어들게 된다. 충분히 램압을 형성시킬 수 있는 비행속도가 되면 공기

흡입구를 완전히 열고 램연소만으로 비행을 하는 개념이다. 이 시스템은 추력 발생을 위해 램

연소시의 연소실 환경을 초기부터 형성하여 줌으로써 기존의 램젯 시스템의 내부 유동에 큰 

변화 없이 점진적으로 램젯으로 진행될 수 있는 장점을 가지고 있으며 초기에 복잡한 점화장

치 없이 자연발화 할 수 있다는 장점 또한 가지고 있다. 

1.3 연구 목표 및 내용

  본 연구는 위에 제시한 새로운 개념의 추진기관에 대한 기초실험으로서 촉매 분해된 과산화

수소 제트와 케로신의 자연발화 및 연소특성에 대한 연구이다. MIL16005F 준하는 90% 농도

의 과산화수소와 이를 증류 시켜 얻은 95% 농도의 과산화수소를 사용하였고 케로신은 Jet-A1

을 사용하였다. 비예열 시동이 가능하고, 안정적인 수명을 가지며 고농도의 과산화수소의 촉

매 분해 온도에 견딜 수 있도록 하기 위하여 LSC(La0.8Sr0.2CoO3)촉매와 백금촉매를 혼합사용한 

촉매 베드를 통하여 과산화수소가 분해됐으며 분해된 과산화수소는 축소노즐을 통해 아음속

을 유지하며 연소실로 분사됐다. 분해된 과산화수소 젯에 인젝터를 통하여 수직으로 액체 케

로신을 분무하였다. 케로신 탱크의 가압 압력을 이용하여 유량을 조절하였다. 연소실 온도와 

압력을 측정하여 자연발화와 연소 특성을 조사하였고 초기 추력 발생을 위하여 과산화수소 가

스발생기를 이용한 로켓을 결합한 공기 흡입형 추진 시스템의 가능성을 확인하였다.
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II. 분해된 과산화수소와 케로신의 자연발화 및 연소 실험

2.1 실험 시스템의 구성

  실험 장치는 유공압 시스템과 제어시스템으로 구성된다. 유공압 시스템은 과산화수소 가스

발생기에 정해진 압력과 유량으로 과산화수소를 공급하는 시스템으로 안전을 위해 원격 제어

가 가능하도록 고려하였으며 구성은 그림 2.1과 같다. 

그림 2.1 실험 시스템의 구성

  주요 구성품은 과산화수소를 가압해주기 위한 질소 탱크(12~14MPa), 과산화수소를 저장 

및 공급하는 고압 탱크(1리터, 30MPa), 과산화수소 탱크를 일정한 압력으로 가압하기 위한 

고압 질소 리시버(1리터, 30MPa), 분해시험 후 가스발생기에 남아있는 과산화수소를 퍼지하

고 공압 밸브를 구동하기 위한 질소 가스를 공급하는 저압 질소 리시버(1리터, 15MPa), 과산

화수소를 일정하게 가압하기 위한 고압 레귤레이터, 퍼지 압력을 일정하게 공급해주는 고압 

레귤레이터, 가스발생기에 과산화수소를 공급 및 차단해 주는 고압 공압 밸브, 퍼지용 공압 밸

브 그 외 공압 밸브와 구동장치, 촉매베드, 연소실 등이다. 공압 밸브는 전기신호로 작동되는 

솔레노이드 밸브로 구동되며 과산화수소 공급밸브는 디지털 타이머를 장착하여 설정한 시간

에 밸브를 닫도록 고려하였다. 측정시스템은 유공압 시스템과 가스발생기, 연소실의 온도 및 

압력을 측정, 기록하기 위한 장치로 National Instruments의 제품을 사용하였다. 온도는 

K-type의 Thermocouple이 연결되어 온도를 측정할 수 있으며 응답속도가 빠른 외경 1/16

“인 Bared type의 Omega 제품을 채용하였고 압력센서는 Kulite의 제품을 채용하였다. 실험

전 Dead weight를 이용하여 보정을 실시하였다. 그림 2.2는 실험 시스템의 실제 모습을 보여

주고 있다.[32]
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그림 2.2 실험 시스템의 실제 모습

2.2 실험용 과산화수소와 케로신

  국내에는 Rocket grade 과산화수소에 대한 규격이 없으며, 시중에서 구할 수 있는 최대 농

도는 50%이고, 쉽게 분해되지 않도록 하기 위한 안정제가 제조 공정 중에 투입이 되며 안정

제에 대한 정확한 정보는 제공되지 않는다. 다만 좀 더 높은 순도를 요구하는 반도체용 과산화

수소에는 안정제의 양이 매우 적다. 이에 따라 본 연구에서는 MIL16005F에 준하는 수입산 

90%의 과산화수소와 이를 단순 증류시킨 95%의 두 가지를 사용하였으며 케로신은 ‘Jet A-1’

항공유를 사용하였다. Jet A-1의 대기압 하에서의 일반적인 자연발화 온도는 약 320℃이고 

밀도는 약 810kg/m3이다.

2.3 과산화수소 가스발생기

  가스발생기는 촉매가 장착되고 과산화수소가 분해되는 곳으로 다양한 촉매를 시험해야 하

므로 촉매의 장착 및 탈착이 용이하고, 길이 조절이 가능하고, 시험 조건에 맞춰 부품을 교환

할 수 있도록 고려하였다. 내부 직경은 25mm 이며 구조는 그림 2.3과 같다. 촉매를 사용하는 

가스발생기의 설계에서 가장 중요한 것 중 하나는 추진제를 촉매에 고르게 분포시키는 것이

다. 이를 고려하지 않고 설계를 하면 추진제는 촉매에서 가장 유동 저항이 적은 연소실의 중앙

으로 집중되고 연소실 벽 쪽으로는 흘러가지 않는 채널링 현상이 발생한다. 특히 과산화수소

가 한 번에 유입되고 나면 촉매 내부에서 섞이지 않는 Honey comb 형태의 촉매는 입구에서 

추진제가 고르게 공급되지 않고, 촉매 출구에 저항이 있으면 추진제가 균일하게 들어가지 않

아 심각한 채널링 현상이 발생할 수 있다. 모노리스에 과산화수소가 고르게 공급되도록 하는 

가장 좋은 방법은 작은 구멍이 많이 뚫린 인젝터 플레이트를 이용하는 것이다. 그러나 셀 밀도

가 높고, 직경이 큰 모노리스를 사용하는 경우 작은 구멍을 뚫기 위한 비용아 매우 비싸기 때

문에, 본 연구에서는 Hollow cone 형태의 스프레이 노즐을 이용하였다. 노즐에서 분사된 과

산화수소가 가스발생기 단면적에 대해 고르게 분포되려면 어느 정도의 거리가 필요하며 이 공

간을 과산화수소가 채우기 위해 소요되는 시간으로 인해 촉매가 가지고 있는 점화지연 시간을 

더욱 증가시킬 수 있으나 본 연구에서는 이 부분은 고려 사항이 아니므로 무시하도록 한다. 액

체 상태의 과산화수소가 가스발생기의 촉매 베드로 유입되면 촉매의 활성물질과의 접촉을 하

면서 기체산소와 물로 분해되고, 분해되면서 발생한 열에 의해 물은 수증기가 되고 분해되지 
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않은 과산화수소는 기체 상태로 뜨거워진다. 뜨거워진 기체상태의 생성물들은 뒤쪽의 촉매 베

드를 지나가면서 촉매의 온도를 높이는 동시에 분해되지 않은 과산화수소 기체들이 활성물질

과 접촉하면서 촉매분해가 되고 일부는 열에 의해 분해가 되면서 밖으로 배출된다. 초기 정상

상태에 도달하기 전까지의 짧은 시간 동안에는 촉매 베드 전체 영역에서 주로 촉매 분해에 의

해 과산화수소 분해가 일어난다. 정상상태에 도달하면 촉매 베드의 앞부분에서는 주로 촉매분

해를 통해 과산화수소가 분해되고, 촉매의 뒤쪽에서는 기체산소, 수증기 그리고 분해되지 않

은 과산화수소 증기가 이미 데워진 촉매 베드에 의해 촉매 분해와 열분해 된다. 이 구간에서는 

앞쪽에서 분해되지 않은 기체상태의 과산화수소가 촉매의 활성물질과 접촉해야 촉매반응이 

일어날 수 있는데 앞쪽에서 분해된 기체 산소와 수증기가 활성물질과의 접촉을 방해하며, 과

산화수소가 기체 상태이기 때문에 유동의 속도가 빨라 촉매의 활성물질과 접촉할 수 있는 시

간이 짧아 촉매 분해가 활발히 일어날 수 없다. 따라서 이 구간에서 촉매 분해가 일어나기 위

해서는 높은 촉매 분해 성능과 고온에서의 열적 안정성이 요구된다. 

그림 2.3 이원 촉매 베드 과산화수소 가스발생기 개략도

  저온시동이 가능하고 높은 농도의 과산화수소에 적용할 수 있는 가스발생기에서 필요한 이

상적인 촉매는 앞쪽 부분은 저온에서의 시동 특성과 촉매분해 성능이 우수하고, 촉매의 뒤쪽 

부분은 촉매 분해 특성과 고온에서의 열적안정성이 우수한 것이다. 본 실험에서는 그림 2.3과 

같이 촉매 앞쪽에는 저온 시동성이 우수한 백금 촉매로서 과산화수소를 기화시키도록 하고, 

뒤쪽에는 고온에서의 안정성이 우수한 LSC 촉매를 배치하여 고온에서의 촉매 및 열분해를 담

당하도록 하였다. 이는 비예열 시동이 가능하고, 안정적인 수명을 가지며 고농도의 과산화수

소의 촉매 분해 온도에 견딜 수 있도록 한다.[32] 

2.4 연소실

  본 실험에서 사용한 연소실은 내부로 가스발생기를 통해 고온, 고압의 산소가 분사되고 여

기에 연료가 분무되어 미립화, 액적의 데워짐 및 증발, 혼합, 점화, 연소의 일련의 과정들이 일

어나는 축대칭 형태의 챔버이다. 일반적으로 연소실에서 일어나는 점화 현상은 무반응상태에

서 반응상태로 빠르게 천이하는 현상이다. 이러한 천이를 만드는 여러 요소들은 크게 외부적 

자극과 내부적 요인으로 구분할 수 있는데, 외부적 자극에 의한 연소는 열에너지의 교환, 화학

적 자극, 충격이나 마찰 따위의 기계적 자극에 의한 에너지 입력으로 연소가 시작된다. 하지만 

본 실험에서 살펴볼 자연발화 현상은 일반적으로 혼합기의 전체적 가열에 의하게 된다. 고온, 

고압의 연소실 내에 분사된 액체 연료가 증발하여 연료 증기를 형성하고 이 연료 증기와 산화

제가 혼합되어 수 ms가 지난 후 자연발화가 발생하게 되는 것이다.[33] 실험에 사용한 연소
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실의 단면도와 제원은 그림 2.4와 표 1에 나타내었다. 전체 길이는 125mm로써 연소실의 입

구는 그림 2.5와 같이 과산화수소 가스발생기와 연결되어 있고 출구는 대기 중에 노출되어 있

다. 

그림 2.4 연소실 단면도

combustor configuration (unit:mm)

CL 125 CT 15

CD 25 CI 10

CE 50 TI 30

TL, KL 12.5 PL 22.5

표 1. 연소실 제원

그림 2.5 연소실 개략도 

  연소실 내부의 압력과 온도 측정을 위하여 출구 앞쪽에 압력센서와 연소실 길이방향으로 

T1부터 T4까지 30mm의 등간격으로 모두 4개의 K-type thermocouple을 사용하였다. 가스

발생기 출구로부터 12.5mm 떨어진 위치에 Hollow cone형태의 스프레이 인젝터를 설치하여 

케로신을 분무하였으며 케로신의 유량은 탱크의 가압압력으로 조절하였다. 분무된 입자의 직

경은 약 100~150㎛이다. 분무 연소는 액체 연료를 미립화 함으로써 액적이 공기와 닿는 표면

적을 증대시킴과 더불어 두 상의 혼합을 촉진시킨다. 표면적과 혼합율의 증가는 열 및 물질 전

달을 촉진시켜 증발율의 증대를 초래하고, 이것은 연소율의 증가로 이어진다. 
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III. 실험결과 및 고찰

3.1 연료와 산화제의 혼합비

  일반적으로 촉매에 의해 분해된 과산화수소에서 산소의 유량을 측정하기란 매우 어렵다. 따

라서 본 연구에서는 과산화수소가 촉매베드를 통과하며 표면화학반응과 고온에 의한 열분해

로 인해 완전 분해된다고 가정하고 산소의 유량을 계산하였다. 이렇게 하면 90%의 과산화수

소의 경우 약 3.35g/sec, 95%의 경우 약 3.05g/sec의 산소가 생성됨을 알 수 있다.

 

∙

  △                                (2)

  케로신의 경우 공급유량을 알기 위해 식 (2)를 이용하여 계산하였다.[34] 인젝터의 CdA 값

은 실험에 의해 측정하였으며 약 5.75E-08m2의 값을 갖는다. 실험에서 케로신 저장 탱크의 

압력과 연소실의 압력을 측정하여서 △P를 알 수 있다. 본 실험에서 케로신의 유량은 가압압

력으로 조절하였다. 인젝터의 분사실험 모습과 압력차에 따른 분사각과 유량의 보정을 그림 

3.1~3에 나타내었다. 

그림 3.1 인젝터 분사실험 모습
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그림 3.2 압력차에 따른 분사각 보정
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그림 3.3 압력차에 따른 분사유량 보정
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3.2 95% 과산화수소의 실험결과

3.2.1 연료 혼합비 0.32

  그림 3.4는 95% 농도의 과산화수소를 이용한 연료 혼합비 0.32의 실험에서 시간에 따른  

촉매 베드에서의 대기압으로 무차원화된 압력을 보여주고 있다. 촉매 베드에서는 30기압에 다

다르는 고압을 유지하기 때문에 가스발생기 출구 축소 노즐에서 분해된 과산화수소 젯은 

choking이 되며 아음속을 유지하며 연소실로 분사된다.

그림 3.4 촉매 베드 내에서의 압력

  그림 3.5는 연소실 각 위치의 온도 변화를 보여주고 있다. 여기서 Tc는 촉매베드의 온도를 

나타내고 있다. 실험에서 과산화수소가 완전히 분해되어 베드 내에서 700℃ 이상을 유지하는 

가운데 연소실 내부의 온도는 시간에 따라 조금씩 상승하며 조금씩 최대 온도에 근접해가고 

있는 모습이다.  

그림 3.5 연소실내 시간에 따른 온도 변화 

(혼합비 0.32)



- 15 -

  가스발생기에서 출구에서 가장 가까운 T1의 온도가 약 500℃에 이른 상태에서 케로신이 

분사 되었다. 가스발생기 출구 앞 온도인 T1과 연소실 출구 온도인 T4사이에는 연소실을 통

과하며 냉각에 의해 약 70℃정도의 온도차를 보이고 있다. 또한 베드내의 온도는 700℃이상

이지만 연소실로 축소노즐을 통해 분사되며 온도가 감소한 것을 알 수 있다. 연료 분사 후 연

소실 내에서는 온도변화를 감지할 수 없었다. 실험에서 사용한 케로신의 자연발화 온도는 약 

320℃이지만 그 보다 훨씬 높은 연소실 온도임에도 불구하고 연소는 일어나지 않았다. 그림 

3.6은 대기압으로 무차원화된 연소실에서의 압력을 나타내고 있다. 연료가 분사되기 전 3기압

을 유지하고 연료 분사 후 약간 압력은 증가하였으나 이 실험에서 화염은 관찰되지 않았다.

그림 3.6 연소실내 시간에 따른 압력 변화 

(혼합비 0.32)

3.2.2 연료 혼합비 0.57

  그림 3.7은 같은 농도의 과산화수소를 이용한 실험에서 혼합비가 0.57인 경우의 온도결과

를 나타내었다. 혼합비 0.32의 실험에서와 마찬가지로 T1의 온도가 500℃ 이상인곳에서 케로

신을 분사하였다. 이때는 T3, T4의 온도가 조금 증가하나 반대로 T1, T2는 약간 감소하는 것

을 알 수 있다. 케로신 분사 후 연소기의 끝단에서 반응이 일어난 것으로 보이나 이 실험에서

도 역시 화염은 관찰되지 않았다. 연소실 전체의 온도는 케로신의 자연발화온도보다 충분히 

높지만 혼합비가 맞지 않아 일어나는 현상으로 보인다. 이 실험도 앞서 혼합비 0.32의 실험과 

마찬가지로 연소실의 압력은 약간 증가하였으나 자연발화 후 안정적인 연소라 판단하기에는 

미흡했다. 점화현상은 혼합기에서의 발열반응 시작이나 화염의 출현 등으로 정의할 수 있다. 

하지만 액체 분무에서의 점화 현상은 액적 개개의 개별 점화와 액적 다발의 점화, 분무의 점화

가 복합적으로 연관되기 때문에 점화의 시점을 가름하는 기준이란 대단히 복잡하며 원하는 조

건에 따라 다양한 방법들이 적용된다. 본 연구에서는 연소실에서의 급격한 온도 상승과 화염

의 육안관찰로 점화와 연소의 기준을 두었다.
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그림 3.7 연소실내 시간에 따른 온도 변화 

(혼합비 0.57)

 

  

3.3 90% 과산화수소의 실험결과

3.3.1 연료 혼합비 0.63

  앞서 95% 과산화수소를 이용한 두 실험에서 연소실의 온도는 충분하다 판단되어 이번에는 

단순 증류시키지 않은 90%의 과산화수소를 이용하여 연소실의 온도는 약간 낮추는 대신 혼합

비를 0.63으로 올려서 실험을 하였고 이 실험에서 자연발화에 의한 연소를 확인할 수 있었다. 

그림 3.8 연소실내 시간에 따른 온도 변화 

(혼합비 0.63)

  그림 3.8은 연소실내의 온도변화를 보여주고 있다. 베드의 온도는 95% 과산화수소를 이용

한 실험과 비교하여 조금 낮은 700℃ 이하이고 연소실 내부의 온도 역시 측정 위치 네 곳이 

모두 500℃ 이하로 온도가 낮은 것을 알 수 있다. 하지만 케로신이 분사된 후 약간의 점화지

연을 지나 온도는 급격하게 상승하여 점화를 확인할 수 있고 실험에서도 육안으로 안정적인 

초음속 화염을 관찰할 수 있었다. 연료가 분사되었을 때 연소실 가장 뒤쪽에 위치한 곳에서의 
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온도 T4는 약 420℃였다. 본 실험에서 사용한 Thermocouple은 최대 측정한계가 1200℃이

나 이 실험에서 연소실의 온도는 그보다 훨씬 높아서 1200℃까지만 측정이 되고 그 후로는 

측정이 불가능했다. 연소실의 온도는 낮지만 혼합비의 조절로 자연발화와 연소가 가능함을 알 

수 있었다.

3.3.2 연료 혼합비 0.72

  0.63의 혼합비로 자연발화에 의한 연소를 확인한 후 혼합비를 더 높여서 0.72로 실험을 수

행하였다. 그림 3.9와 3.10은 점화시의 시간에 따른 연소실 온도와 대기압으로 무차원화된 압

력을 보여주고 있다. 연소실내에서 온도가 가장 낮은 T4에서의 온도를 나타내었다. 케로신이 

분사되어 점화되는 순간 연소실 온도 T4는 420℃에서 급격히 상승한다. 압력은 점화에 의해 

연소가 일어나며 3.2기압에서 6.2기압까지 약 두 배정도 상승함을 확인할 수 있다. 이때 연소

실 출구에서는 그림 3.11처럼 초음속 화염이 관측된다. 압력 값은 연소가 일어나는 동안 안정

적으로 유지되고 있는데 실제 실험에서도 출구에서 안정적인 화염을 관찰할 수 있었다.

그림 3.9 점화시의 연소실 온도(T4)

(혼합비 0.72)

그림 3.10 점화시의 연소실 압력

(혼합비 0.72)
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그림 3.11 점화시의 연소실 출구에서의 화염

  모든 실험에서 연소실 온도는 케로신의 자연발화 온도보다 높았지만 연소실의 온도가 충분

해도 혼합비가 0.6이하의 경우 연소는 일어나지 않았다. 연소실 온도가 같은 경우라면 자연발

화를 일으키는데 혼합비가 중요한 요소임을 알 수 있다.

3.3.3 자연발화의 한계조건

  자연발화가 일어나는 한계조건을 찾기 위해 앞서 발화에 성공한 혼합비 0.63에 대한 실험 

조건에서 온도를 낮춰가며 발화 후 연소현상을 확인하였다. 혼합비 0.63에서는 T4의 온도가 

420℃, 연소실의 압력 3.2기압에서 자연발화가 발생했었다. 그림 3.12와 3.13은 시간에 따른 

온도와 압력의 변화를 나타내고 있다. 연료는 T4온도 약 395℃에서 분사되었다. 이는 앞선 실

험보다 30℃정도 낮은 온도이다. 이 실험에서는 짧은 시간동안 화염이 관찰되었다. 온도 그래

프를 살펴보면 연료 분사 후 급격히 연소실 온도는 상승하여 자연발화는 확인되었으나 안정적

인 연소는 지속되지 않고 바로 온도가 하강하는 것을 알 수 있다. 

그림 3.12 점화시의 연소실 압력

(혼합비 0.63) 



- 19 -

  압력 그래프에서도 마찬가지로 점화 후 약 두 배 정도 압력이 상승하지만 짧은 시간 일정 

압력을 유지하고 다시 하강하고 있다. 초기에는 자연발화를 일으킬 수 있는 조건이었으나 지

속적이고 안정적인 연소를 유지시키지는 못하는 것으로 보인다. 이 실험의 조건이 임계점으로 

보이며 이보다 낮은 온도에서는 자연발화 및 연소가 일어나지 않았으며 화염 또한 관찰할 수 

없었다.

그림 3.13 점화시의 연소실 압력

(혼합비 0.63)

  또한 모든 자연발화 및 연소는 초기 압력이 연소실 출구에서 choking 조건을 만들 수 있는 

약 3기압 이상에서 발생했으며 연소 후 약 두 배 정도 연소실 압력이 증가하였다. 본 실험 조

건에서의 자연발화 한계조건은 연소실에서 가장 낮은 온도가 400℃ 이상, 그리고 연료 혼합비

는 0.6 이상인 조건이었다. 
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IV. 결론

  본 연구에서는 공기 흡입형 추진기관의 초기 추력 제공 단계에 과산화수소 가스발생기를 이

용한 이원추진제 로켓을 적용하는 새로운 개념을 제시하였고 이 개념에 대한 기초실험으로서 

촉매 분해된 과산화수소 제트와 케로신의 자연발화 및 연소 특성을 연구하였다. MIL16005F 

준하는 90%와 이를 단순 증류시켜서 얻은 95% 농도 두 종류의 과산화수소와 케로신은 Jet-A1

을 사용하였다. 과산화수소는 안정적인 수명을 가지며 고농도의 과산화수소의 촉매 분해 온도

에 견딜 수 있도록 LSC촉매와 백금촉매를 혼합사용한 이원 촉매 베드를 통하여 고온의 산소

와 물로 분해되었으며 축소 노즐을 통해 연소실로 분사되었고 축소 노즐을 통한 이후에도 케

로신의 대기압 하에서의 자연발화온도 이상을 유지하였다. 연소실에서 케로신은 촉매 분해된 

과산화수소 제트에 인젝터를 통하여 수직으로 분무되었다. 95% 농도의 과산화수소는 분해온

도가 700℃이상 이르고 제트의 온도가 대기압 하에서의 케로신의 자연발화 온도인 320℃보

다 훨씬 높은 500℃에 가까웠으나 혼합비 0.32, 0.57의 실험에서 자연발화는 일어나지 않았

다. 하지만 90% 농도의 과산화수소를 이용한 실험에서는 연소실 내부온도 약 420℃이상에서 

혼합비를 0.63으로 높임으로서 자연발화에 성공할 수 있었고 발화 후 연소가 안정적으로 지속

됨을 확인하였다. 본 실험 조건에서의 자연발화 한계조건은 연소실에서 가장 낮은 온도 T4가 

400℃ 이상, 그리고 연료 혼합비는 0.6 이상, 초기 연소실 압력 출구에서 choking 조건을 만

들 수 있는 약 3기압 이상이었다. 또한, 본 실험을 통하여 초기 추력 제공을 위해 친환경 추진

제로 각광 받고 있는 과산화수소를 이용한 이원추진제 로켓 시스템이 결합된 새로운 개념의 

공기 흡입형 추진기관의 장래성 및 가능성을 확인할 수 있었다.
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