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            Abstract
          
        

        
          본 연구에서는 추진제 연소면적을 조절하여 이중추력 프로파일을 구현하는 단일연소관 이중추력 로켓모터의 내탄도성능 분석 방법을 제시한다. 천이 구간에서의 연소속도 보정계수 및 비추력의 점진적 변화를 고려하며 성능 예측에 필요한 변수를 획득할 수 있는 분석법을 제시하고, 해당 분석법을 적용한 결과와 천이 구간 내 변화를 고려하지 않는, 기존 연구의 분석법을 적용한 결과를 비교함으로써 새로 제시하는 분석법에서 개선된 부분을 확인한다. 추진제 초기 온도 또는 배치 조건이 다른 네 가지의 시험 조건에 대하여 제시하는 분석법을 이용해 내탄도 변수를 획득하고, 이를 이용하여 각 시험 조건별로 성능 예측을 수행한다. 해당 예측 결과는 실제 연소시험 결과와 잘 일치하며, 따라서 본 연구의 분석법을 기반으로 설계 형상이 동일한 이중추력 모터의 성능 예측이 가능함을 확인할 수 있다.

        

        
          
            초록
          
        

        
          In this study, study on the internal ballistic analysis method for single-chamber dual-thrust rocket motors meeting a dual-thrust profile requirement by tailoring the grain burning area is presented. The analysis method, which can acquire variables required for the performance prediction, considering gradual change of burning rate correction factor and specific impulse in the transition phase, is proposed. Improvements compared to the analysis method in the previous study, which do not consider change in the transition phase, are verified through comparison between the newly proposed method and the method in the previous study. Internal ballistic variables are obtained for four different ground firing test conditions using the proposed method, and the performance prediction for each condition is conducted using these variables. These prediction results and the ground test data are in good agreement, so it is confirmed that the performance prediction of dual-thrust motors with same design geometries based on the proposed analysis method is available.
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      1. 서		론
      고체 로켓모터는 발사 전 대기 시간이 없고 단시간 내에 큰 추력을 제공할 수 있다는 장점이 있으나 추력 크기 조절 측면에서는 많은 제약이 있다. 그러나 고체 로켓모터에도 임무 형태에 따라 임무 중 일정 수준 이상의 추력 크기 조절이 요구되고, 이러한 추력 프로파일 요구조건 중의 한 예로 Fig. 1과 같은 이중추력 프로파일(Dual-thrust Profile)이 있다[1]. Fig. 1의 이중추력 프로파일을 보면 전체 연소 구간은 단시간 내 큰 추력을 제공하는 부스트 구간(Boost Phase), 비교적 오랜 시간 동안 작은 추력을 제공하는 서스테인 구간(Sustain Phase), 그리고 부스트 구간에서 서스테인 구간으로 변경되는 천이 구간(Transition Phase)으로 나뉜다.

      
        
        

        Fig. 1 
				
        

        
          Dual-thrust profile[1].
        
        

        

      

      Fig. 1과 같은 추력 프로파일을 갖는 로켓모터를 이중추력 로켓모터(Dual-thrust Rocket Motor)라 한다. 이중추력 로켓모터는 분리형과 비분리형으로 구분되며, 비분리형은 다시 단일연소관형과 이중노즐형으로 구분된다[2-3].

      단일연소관 이중추력 로켓모터는 하나의 연소관과 하나의 노즐로 구성되며, 이중추력 프로파일을 구현하기 위해 연소속도가 다른 두 가지 추진제를 적용할 수도 있고, 추진제그레인의 연소면적을 조절할 수도 있다.

      단일연소관 이중추력 모터는 분리형 이중추력 모터와 비교할 때 분리를 위한 부수장치가 필요하지 않아 구조가 간단하고 신뢰도가 높다는 장점이 있으나, 부스트 구간 이후에도 부수적인 무게를 계속 운반해야 하는 단점이 있어 중소형의 로켓모터에 주로 적용된다.

      단일연소관 이중추력 모터에 대한 연구는 이종추진제를 적용한 모터에 대한 연구[2,4,5]와 연소면적을 조절한 모터에 대한 연구[5-10]가 함께 이루어져 왔으며, 국내에서 연소면적을 조절한 방식의 이중추력 로켓모터가 개발된 바 있다[11].

      고체 로켓모터의 내탄도성능 예측기법은 지배방정식을 수치적으로 풀면서 접근하는 수치해석적 접근 방법과 이론 및 실험 결과에 근거하여 접근하는 반실험적 접근 방법(Semi-empirical Approach)으로 나눌 수 있다[12]. 후자의 방법에서는 이론 모델링과 실제 현상의 차이를 보정해주는 내탄도성능 보정계수가 필요하며, 이러한 보정계수는 일반적으로 로켓모터의 지상연소시험(Ground Firing Test, GT) 결과로부터 얻는다.

      반실험적 접근법을 통한 이중추력 모터의 내탄도성능 예측에 대한 기존 연구[6]에서는 부스트 구간과 서스테인 구간에 연소속도에 대한 보정계수를 다르게 적용해야 할 필요가 있다고 보고, 전체 연소 구간을 천이 구간 내 임의의 시점을 기준으로 부스트, 서스테인 두 구간으로 나눈 뒤 각 구간별로 분석하여 구한 연소속도 보정계수를 적용해 내탄도성능 예측을 수행하였다. 예측 시에는 천이 구간에서 연소속도 보정계수가 선형적으로 변한다고 가정하였다.

      본 연구에서는 한 가지 추진제로 연소면적의 조절을 통해 이중추력을 구현한 모터를 다루며, 반실험적 접근 방법을 통한 이중추력 모터의 내탄도성능 예측에 필요한 변수들을 지상연소시험 결과로부터 획득하는 방법을 제시하였다. 천이 구간 내 연소속도 보정계수 및 비추력의 점진적 변화를 고려하는 등 이중추력 모터의 지상연소시험 분석 방법을 상술한 기존 연구[6]에 언급된 수준보다 개선하였으며, 제시한 분석 방법을 바탕으로 여러 시험 조건에 대하여 예측한 결과가 실제 연소시험 결과와 잘 일치함을 확인하였다. 본 논문에서는 현재 개발 중인 로켓모터 제원에 대한 보안 유지를 위해 물리량을 모두 정규화(무차원화)한 값으로 나타내었으며, 각 물리량별로 임의의 기준값으로 나눠 정규화하였다.

    

    

  
    
      2. 내탄도성능 분석법 개발
      
        2.1 내탄도성능 계산 이론
        본 연구에서는 기본적으로 이상 로켓 가정(Ideal Rocket Assumption)[13]을 바탕으로 내탄도성능을 계산하며, 연소 중 추진제 연소로 발생하는 연소가스 유량과 노즐을 통해 배출되는 연소가스 유량이 평형을 이룬다고 가정한다.
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        로켓모터의 추력은 아래와 같이 나타낼 수 있다.
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        Eq. 3, 4에 나타낸 연소가스 유량과 모터 추력은 이상 로켓 가정을 바탕으로 이론적으로 계산할 수 있으나 이는 마찰, 열전달, 고상/액상 입자에 의한 손실 등 실제 연소 중 발생하는 다양한 물리현상을 고려하지 못하므로[13], 실제 값과 차이가 나게 된다. 이러한 차이를 보정하기 위해 유출 및 추력 보정계수를 적용하며, 연소가스 유량 및 모터 추력을 아래와 같이 다시 나타낼 수 있다[6].

        
          
            
              	
                
                  
                    
                      
                        
                          
                            m
                          
                          ˙
                        
                      
                      
                        D
                      
                    
                    =
                    
                      
                        η
                      
                      
                        D
                      
                    
                    
                      
                        C
                      
                      
                        D,th
                      
                    
                    
                      
                        P
                      
                      
                        c
                      
                    
                    
                      
                        A
                      
                      
                        t
                      
                    
                    /
                    g
                  
                
              
              	
                (5) 
				
              
            

          

        

        
          
            
              	
                
                  
                    F
                    =
                    
                      
                        η
                      
                      
                        F
                      
                    
                    
                      
                        C
                      
                      
                        F,v,th
                      
                    
                    
                      
                        P
                      
                      
                        c
                      
                    
                    
                      
                        A
                      
                      
                        t
                      
                    
                    -
                    
                      
                        P
                      
                      
                        a
                      
                    
                    
                      
                        A
                      
                      
                        e
                      
                    
                  
                
              
              	
                (6) 
				
              
            

          

        

        고체 추진제의 연소속도는 스트랜드 버너(Strand Burner)에서 측정할 수 있지만, 스트랜드 버너와 실기형 모터 간 추진제 주위 유동, 추진제에 대한 기계적 하중, 추진제 내 입자 분포, 측방향 열손실 등의 차이로 인해 스트랜드 연소속도는 일반적으로 실기형 모터에서의 연소속도와 다르게 측정된다[14]. 스트랜드 버너와 실기형 모터 사이의 연소속도 차이를 보정하기 위해 연소속도 보정계수를 사용하며, 이를 바탕으로 추진제 연소속도를 아래와 같이 나타낼 수 있다[6].
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        Eq. 1, 2, 5, 7을 정리하여 고체 로켓모터의 연소관 압력을 다음과 같이 나타낼 수 있다.
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        고체 로켓모터의 노즐목은 연소 중 삭마되어 연소 후 직경이 연소 전에 비해 넓어진다. 일반적으로 노즐목 삭마율은 연소관 압력의 0.8승에 비례한다고 알려져 있으며[15], 이에 대한 비례상수로서 노즐목 삭마계수를 이용해 연소 중 노즐목 직경을 아래와 같이 나타낼 수 있다.
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        Eq. 1∼10을 이용하여 지상연소시험 결과로부터 연소속도 보정계수, 유출 보정계수, 추력 보정계수, 노즐목 삭마계수, 그리고 추진제 연소면적을 획득할 수 있으며, 이러한 변수들의 값을 알면 역으로 연소시험 결과 예측이 가능하다.

      

      
        2.2 이중추력 로켓모터 내탄도성능 분석 방법론
        본 절에서는 이중추력 로켓모터의 지상연소시험 결과(압력 및 추력 데이터)로부터 2.1절에서 설명한 내탄도성능 예측에 필요한 변수를 획득하는 방법을 제시한다. 본 분석법에서는 Fig. 2와 같이 부스트 웹(Boost Web) 및 서스테인 웹(Sustain Web)을 정의하며, 부스트 웹 이후 부스트 웹 압력의 0.9배(Pc,H)에 도달하는 시점으로부터 서스테인 웹 압력의 1.1배(Pc,L)에 도달하는 시점까지의 구간을 천이 구간으로 정의한다.

        
          
          

          Fig. 2 
				
          

          
            Web and phase definition in the analysis of dual-thrust rocket motors.
          
          

          

        

        천이 구간에서는 연소관 압력이 크게 변하므로, 이에 따른 연소속도 상수 및 지수, 연소속도 보정계수의 변화와 함께 연소가스의 물성 변화 및 연소관 압력과 대기압 비의 변화에 따른 비추력 변화를 고려해야 한다.

        Fig. 3은 이중추력 로켓모터의 추진제에 대하여 스트랜드 버너에서 측정한 연소속도를 나타낸 것이며, 모터 운용 압력 범위 내에서 특정 압력(Pc*)을 기준으로 연소속도 상수 및 지수가 변경되는 것을 확인할 수 있다.

        
          
          

          Fig. 3 
				
          

          
            Strand burner test data.
          
          

          

        

        실기형 모터의 연소속도는 스트랜드 연소속도와 다르며, 압력 변화가 크지 않은, 엄밀히 말하면 압력 변화가 평균값의 ±15% 이내인, 부스트 및 서스테인 구간에서는 아래 식을 이용하여 평균 연소속도 및 연소속도 상수를 구할 수 있다[14]. 연소속도 보정계수는 Eq. 7을 통해 구한다.
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        하지만 Eq. 11에서 서스테인 평균 연소속도를 구하기 위해 필요한 서스테인 구간의 웹 전진 거리는 분석 전 알 수 없기 때문에, 서스테인 연소속도 보정계수는 후술할 방법을 통해 천이 구간의 연소속도 보정계수와 함께 구해야 한다.

        천이 구간에서는 압력 변화가 크고 연소속도 지수가 변하므로 Eq. 11, 12와 같이 평균 연소속도를 이용해 연소속도 상수 및 보정계수를 구하는 것은 부적절하며, 따라서 천이 구간 내 연소속도 보정계수의 변화를 고려해야 한다.

        본 분석법에서는 천이 구간에서 연소속도 보정계수가 아래와 같이 압력에 대해 선형적으로 변화한다고 가정한다.
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        Eq. 13에서 서스테인 연소속도 보정계수가 결정되면 천이 구간의 연소속도 보정계수 또한 결정되며, 서스테인 연소속도 보정계수는 아래 Eq. 14에 Eq. 13을 대입하면 구할 수 있다.
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        앞서 언급한 바와 같이 이중추력 로켓모터의 비추력은 연소 중 변하며, 따라서 구간별 비추력을 구분해야 한다. 비추력 계산을 위해 구간별 추진제의 양을 계산해야 하며, 이는 Eq. 5를 이용하여 아래와 같이 구할 수 있다.
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        Eq. 15는 연소 중 유출 보정계수의 변화가 무시 가능하다고 가정하여 도출한 식이며, 여기서 이론 특성속도(Characteristic Velocity)는 NASA CEA 코드[16,17]를 이용하여 부스트 조건과 서스테인 조건 사이의 값을 구할 수 있다. 노즐목 직경은 Eq. 10을 이용해 구할 수 있으며 여기서 노즐목 삭마계수는 시험 전후 측정한 노즐목 직경을 이용하여 아래와 같이 구할 수 있다.
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        압력 변화가 크지 않은 부스트 구간과 서스테인 구간에서는 구간 내 비추력 변화를 무시하고, 아래와 같이 구간별 추진제 양과 역적을 이용해 해당 구간의 비추력을 구한다.
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        천이 구간에서는 연소관 압력 변화가 크므로 이에 따른 비추력 변화를 고려해야 한다. Eq. 5, 6을 통해 알 수 있듯이 이중추력 모터의 비추력은 천이 구간에서 연소가스 물성 변화 외에 연소관 압력과 대기압의 비에 의해 변하며 그 관계는 선형에 가까울 것으로 볼 수 있다.

        상술한 내용을 바탕으로 본 분석법에서는 천이 구간 내 압력과 비추력의 관계를 압력의 역수에 대한 구간 선형 프로파일(Piece-wise Linear Profile)로 가정한다. Pc,H와 Pc,L의 조화평균(Pc+)을 기준으로 천이 구간을 두 구간으로 나누며, 해당 기준 압력에서의 비추력(Isp+)을 구하면 구간 선형 프로파일을 결정할 수 있다.
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        Eq. 15를 통해 천이 구간에서의 추진제 양을 구하고, 아래 Eq. 19에 Eq. 18을 대입하면 천이 구간에서의 추진제 양을 만족시킬 수 있는 Isp+를 구할 수 있다. 이 때 Isp+에 대한 방정식은 비선형 대수방정식이며, Newton-Rhapson법을 이용하여 수치적으로 해를 구할 수 있다.
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        추력 계수 및 유출 계수는 Eq. 20, 21과 같이 구할 수 있으며, 추력 및 유출 보정계수는 Eq. 5, 6을 이용하여 구한다. Eq. 6을 이용해 추력 보정계수를 구하는 데 필요한 이론 진공추력계수(Vacuum Thrust Coefficient) 또한 NASA CEA 코드[16,17]를 이용해 구할 수 있다.
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        추진제 연소면적은 Eq. 22를 이용하여 구한다.
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        상술한 분석 방법을 이용해 지상연소시험의 압력, 추력 데이터로부터 추력 보정계수, 유출 보정계수, 연소속도 보정계수, 노즐목 삭마계수, 연소면적을 획득할 수 있으며, 이를 이용하여 설계 형상이 동일한 모터의 다른 연소시험 결과를 예측할 수 있다.

        연소시험 분석 결과를 이용한 내탄도성능 예측 시, 설계 형상이 동일하더라도 로켓모터마다 제작상의 공차가 존재하므로 추진제 연소속도, 추진제 밀도, 추진제 충전량, 노즐목 직경 등의 차이를 반영해야 한다. 특히 추진제 연소속도와 밀도는 혼화(Mixing) 공정을 수행하는 배치(Batch)에 따라 차이가 있다[18].

        따라서 예측하고자 하는 시험 조건에 맞게 스트랜드 연소속도 상수 및 지수, 추진제 밀도, 추진제 충전량, 노즐목 직경, 추진제 초기 온도를 적용한다. 추력, 유출, 연소속도 보정계수 및 노즐목 삭마계수, 연소면적은 기존 시험에서 획득한 값을 바탕으로 대푯값(평균값 등)을 선정하여 적용하며 특히 연소면적은 선정한 값을 예측하려는 시험의 추진제 충전량에 맞게 보정하여 적용한다.

      

    

    

  
    
      3. 지상연소시험 결과 분석 및 예측
      
        3.1 지상연소시험 조건 및 결과
        동일한 설계도면 기준으로 제작된 4기의 이중추력 로켓모터에 대하여 지상연소시험을 수행하였다. 해당 이중추력 로켓모터는 연소 중 연소면적의 변화를 구현하기 위하여 Fig. 4[19]와 같이 부스트 구간에 스타(Star) 그레인을 적용하고, 서스테인 구간에 끝단연소(End-burning) 그레인을 적용하였다.

        
          
          

          Fig. 4 
				
          

          
            Configuration of the dual-thrust grain with the star and end-burning grain[19].
          
          

          

        

        시험별로 추진제 초기 온도를 달리하였으며 상온 조건의 시험 2회(Case A, B), 저온 조건 시험 1회(Case C), 고온 조건 시험 1회(Case D)를 수행하였다. Case A를 제외하고 Case B, C, D는 동일 배치이며 Case A∼D 사이 추진제 밀도, 추진제 충전량, 노즐목 면적의 차이는 0.5% 이내이다.

        배치별 스트랜드 연소속도 측정 결과는 Fig. 5와 같으며, 동일 압력 기준 부스트 조건에서 1% 수준의 차이, 서스테인 조건에서 2∼3% 수준의 차이를 보임을 확인할 수 있다.

        
          
          

          Fig. 5 
				
          

          
            Comparison of strand burning rate.
          
          

          

        

        Fig. 6은 지상연소시험에서의 압력, 추력 계측 결과를 나타낸 것이다. 추진제 초기 온도에 따라, 또는 같은 온도 조건이어도 배치에 따라 평균 압력, 추력 및 연소시간에 차이가 있음을 확인할 수 있다.

        
          
          

          Fig. 6 
				
          

          
            Pressure and thrust data from GT.
          
          

          

        

      

      
        3.2 내탄도성능 분석 방법에 따른 계산 결과 비교
        본 절에서는 하나의 시험 조건(Case A)에 대하여 기존 연구[6]에서의 분석 방법을 이용한 계산 결과와 본 연구에서 제시하는 분석 방법을 이용한 계산 결과를 비교한다. 편의상 부스트 구간과 서스테인 구간 사이 천이 구간 고려 여부에 따라 기존 연구[6]의 방법을 분리 분석(Separated Analysis, SA) 방법, 본 연구에서 제시하는 방법을 통합 분석(Integrated Analysis, IA) 방법으로 명명한다. 분리 분석법을 통한 계산 시 부스트 구간과 서스테인 구간은 부스트 웹 이후 Pc*에 도달하는 시점, 즉 연소속도 상수 및 지수가 변하는 시점을 기준으로 구분한다.

        Fig. 7∼10은 연소속도, 연소면적, 비추력, 유출 보정계수 계산 결과를 나타낸 것이다. 통합 분석법에서는 상술하였듯이 천이 구간 내 연소속도 보정계수 및 비추력 변화를 고려함으로써 천이 구간 내에서 계산 결과의 불연속적인 변화가 나타나지 않는 반면, 분리 분석법에서는 이를 고려하지 않아 Pc* 도달 시점에서 계산 결과가 불연속적으로 변함을 확인할 수 있다.

        
          
          

          Fig. 7 
				
          

          
            Comparison of GT burning rate.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 8 
				
          

          
            Comparison of burning area.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 9 
				
          

          
            Comparison of specific impulse.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 10 
				
          

          
            Comparison of discharge correction factor.
          
          

          

        

        이러한 불연속적 변화는 물리적으로 실재하지 않는 현상으로, 분리 분석법에서 천이 구간에서의 점진적 변화를 고려하지 않았기에 발생한 오류로 보이며, 통합 분석법을 적용함으로써 이러한 오류 없이 계산이 가능함을 알 수 있다.

        Eq. 15를 이용한 구간별 추진제 양 계산은 연소 중 유출 보정계수의 변화를 무시하여 수행하는 것이다. 따라서 유출 보정계수의 변화가 작을수록, 계산된 구간별 추진제 양의 오차가 작을 것으로 판단할 수 있다. Fig. 10의 유출 보정계수 계산 결과를 보면, 통합 분석법 적용 시 유출 보정계수가 평균값의 ±3% 이내를 벗어나지 않으나 분리 분석법 적용 시에는 이보다 변화폭이 더 큰 것을 확인할 수 있으며, 따라서 통합 분석법을 적용할 때 구간별 추진제 양 계산 결과의 오차를 더 줄일 수 있을 것으로 판단할 수 있다.

        분석 방법에 따른 구간별 추진제 양 계산 결과의 차이로 비추력 및 연소면적 계산 결과 또한 차이가 발생하며, 이 또한 통합 분석법 적용 결과가 더 정확할 것으로 판단할 수 있다.

      

      
        3.3 통합 분석법 기반의 내탄도성능 예측 결과
        본 절에서는 3.1절에서 서술한 4회의 연소시험에 대하여 통합 분석법을 통해 획득한 내탄도 변수의 평균값을 이용하여 각 시험 조건별로 성능을 예측하고, 이를 시험 결과와 비교한다.

        Fig. 11∼13은 총 역적, 연소시간, 구간별 평균 추력에 대하여 예측 결과와 시험 결과를 비교한 것이다. 총 역적은 ±2%, 연소시간은 ±5%, 부스트 추력 ±5%, 서스테인 추력 ±7% 이내에서 시험 결과와 예측 결과가 일치함을 확인할 수 있다.

        
          
          

          Fig. 11 
				
          

          
            Comparison of total impulse.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 12 
				
          

          
            Comparison of burning time.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 13 
				
          

          
            Comparison of average thrust.
          
          

          

        

        따라서 본 연구에서 제시하는 통합 분석법을 통해 획득한 내탄도 변수를 이용하여 설계 형상이 동일한 모터에 대해 일정 수준 이상의 정확도를 갖는 성능 예측 결과를 산출할 수 있음을 확인하였다.

        따라서 Case A∼D뿐만 아니라 설계 형상이 동일한 모터의 다른 연소시험에 대해서도 본 절에서 통합 분석법으로 획득한 내탄도 변수를 이용하여 성능 예측이 가능하며, 상술한 수준의 예측 정확도를 보일 것으로 기대할 수 있다. 또한, 분석한 연소시험 횟수가 많아져 해당 설계 형상의 모터에 대한 내탄도 변수가 축적될수록 성능 예측의 정확도가 향상될 수 있을 것이다.

      

    

    

  
    
      4. 결		론
      추진제 연소면적을 조절함으로써 이중추력 프로파일을 구현하는 단일연소관 이중추력 로켓모터의 내탄도성능 분석법을 제시하였다. 이중추력 로켓모터에 대한 기존 연구의 분석법과 달리 천이 구간에서의 연소속도 보정계수 및 비추력 변화를 고려하며 반실험적 내탄도성능 예측에 필요한 변수를 획득할 수 있는 연소시험 결과 분석 방법을 제시하였다.

      기존 연구에서의 분석법과 새로 제시한 분석법을 이용한 계산 결과를 비교하여 기존 분석법 대비 개선된 부분을 확인하였으며, 여러 시험 조건에 대해 새로 제시한 분석법으로 획득한 내탄도 변수를 이용하여 연소시험 결과를 예측하고 이를 실제 연소시험 결과와 비교하였다. 비교 결과 본 연구에서 제시한 분석법에 기반하여 설계 형상이 동일한 모터의 지상연소시험 결과 예측 시, 일정 수준 이상의 정확도를 보일 수 있음을 확인하였다.

      단일연소관 이중추력 로켓모터에 대하여 본 연구에서 정리한, 지상연소시험 결과 분석을 통한 내탄도 변수 획득 및 대푯값 선정, 그리고 동일한 설계 형상의 로켓모터 성능 예측으로 이어지는 일련의 절차는 향후 국내 이중추력 로켓모터 개발 과정에서 유용하게 사용될 수 있을 것으로 판단한다.

      본 연구에서 제시한 분석법은 이중추력 모터의 전 연소 구간에 걸쳐 연소 유량과 유출 유량의 평형을 가정하였음에도, 이를 기반으로 일정 수준 이상의 정확도로 내탄도성능을 예측할 수 있음을 확인하였다. 그러나 추후 비정상 상태를 고려할 수 있는 분석법을 개발하여 이러한 가정이 야기하는 오차 수준을 확인할 필요가 있으며, 이를 통해 이중추력 모터에 대해 더욱 적절한 분석 방법을 찾을 수 있을 것이다.

    

    

  
    
      Nomenclature
      
        
          	
          	
        

        
          	
            Ab : 
          
          	
            Burning area
          
        

        
          	
            Ae : 
          
          	
            Nozzle exit area
          
        

        
          	
            At : 
          
          	
            Nozzle throat area
          
        

        
          	
            a : 
          
          	
            Burning rate constant
          
        

        
          	
            as : 
          
          	
            Strand burning rate constant
          
        

        
          	
            ath : 
          
          	
            Theoretical burning rate constant
          
        

        
          	
            CD : 
          
          	
            Discharge coefficient
          
        

        
          	
            CD,th : 
          
          	
            Theoretical discharge coefficient
          
        

        
          	
            CF : 
          
          	
            Thrust coefficient
          
        

        
          	
            CF,v : 
          
          	
            Vacuum thrust coefficient
          
        

        
          	
            CF,v,th : 
          
          	
            Theoretical vacuum thrust coefficient
          
        

        
          	
            cz : 
          
          	
            Nozzle throat erosion coefficient
          
        

        
          	
            cth* : 
          
          	
            Theoretical characteristic velocity
          
        

        
          	
            Dt : 
          
          	
            Nozzle throat diameter
          
        

        
          	
            Dt,f : 
          
          	
            Nozzle throat diameter after burning
          
        

        
          	
            Dt,i : 
          
          	
            Nozzle throat diameter before burning
          
        

        
          	
            F : 
          
          	
            Thrust
          
        

        
          	
            g : 
          
          	
            Gravitational acceleration
          
        

        
          	
            Isp : 
          
          	
            Specific impulse
          
        

        
          	
            Isp,b : 
          
          	
            Boost specific impulse
          
        

        
          	
            Isp,s : 
          
          	
            Sustain specific impulse
          
        

        
          	
            Isp+ : 
          
          	
            Reference specific impulse
          
        

        
          	
            m˙ : 
          
          	
            Mass flow rate
          
        

        
          	
            m˙D : 
          
          	
            Discharged mass flow rate
          
        

        
          	
            m˙g : 
          
          	
            Generated mass flow rate
          
        

        
          	
            n : 
          
          	
            Burning rate exponent
          
        

        
          	
            Pa : 
          
          	
            Ambient pressure
          
        

        
          	
            Pc : 
          
          	
            Chamber pressure
          
        

        
          	
            Pc,bw : 
          
          	
            Boost web pressure
          
        

        
          	
            Pc,H : 
          
          	
            0.9 times boost web pressure
          
        

        
          	
            Pc,L : 
          
          	
            1.1 times sustain web pressure
          
        

        
          	
            Pc,sw : 
          
          	
            Sustain web pressure
          
        

        
          	
            Pc+ : 
          
          	
            Reference pressure regarding Isp+
          
        

        
          	
            Pc* : 
          
          	
            Pressure where a & n change
          
        

        
          	
            rb : 
          
          	
            Burning rate
          
        

        
          	
            Tg,i : 
          
          	
            Propellant grain initial temperature
          
        

        
          	
            Ts : 
          
          	
            Strand burner temperature
          
        

        
          	
            t : 
          
          	
            Time
          
        

        
          	
            tb : 
          
          	
            Burning end time
          
        

        
          	
            tbw : 
          
          	
            Boost web time
          
        

        
          	
            tH : 
          
          	
            Time at Pc,H after boost web
          
        

        
          	
            ti : 
          
          	
            Burning start time
          
        

        
          	
            tL : 
          
          	
            Time at Pc,L after boost web
          
        

        
          	
            tsw : 
          
          	
            Sustain web time
          
        

        
          	
            t+ : 
          
          	
            Reference time regarding Isp+
          
        

        
          	
            Wp : 
          
          	
            Loaded propellant weight
          
        

        
          	
            Wp,t : 
          
          	
            Propellant weight in transition phase
          
        

        
          	
            web : 
          
          	
            Web distance
          
        

        
          	
            webbw : 
          
          	
            Boost web distance
          
        

        
          	
            websw : 
          
          	
            Sustain web distance
          
        

        
          	
            ηD : 
          
          	
            Discharge correction factor
          
        

        
          	
            ηF : 
          
          	
            Thrust correction factor
          
        

        
          	
            ηrb : 
          
          	
            Burning rate correction factor
          
        

        
          	
            ηrb,b : 
          
          	
            Boost burning rate correction factor
          
        

        
          	
            ηrb,s : 
          
          	
            Sustain burning rate correction factor
          
        

        
          	
            λ : 
          
          	
            Divergence correction factor
          
        

        
          	
            ρp : 
          
          	
            Propellant density
          
        

        
          	
            σp : 
          
          	
            Temperature sensitivity of burning rate
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