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1. 서    론   복합 재료는 역사적으로 오래 전 부터 사용되

어 왔으며(예를 들어 벽돌/짚) 현재는 철근 콘크

리트부터 경량 항공 우주 구조물에 사용되고 있

다. 섬유 강화 폴리머 기지 복합 재료는 군사 분

야에서 계속 증가하는 방향으로 도입되고 있으

며 국방 분야시스템에서 무게 감소는 핵심 요소
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ABSTRACT

  C/SiC composites were developed by a liquid silicon infiltration(LSI) method for use as 

heat-resistant parts of solid and liquid rocket propulsion engines. The heat resistance characteristics 

according to the composition ratio (carbon / silicon / silicon carbide) were evaluated by specimen test 

through arc plasma, supersonic torch test. An ablation equation for oxidation reactions was presented. 

Through the combustion test it was verified that various parts such as nozzle insert, exit cone and 

combustion chamber heat resistant parts for rocket propulsion can be manufactured and proved high 

ablation performance and thermal structure performance.

초       록

  고체 및 액체 로켓 추진 기관 내열부품으로 사용하기 위하여 C/SiC 복합 재료를 LSI(Liquid Silicon 

Infiltration) 공법으로 개발하였다. 조성비에 따른 내열 특성은 아크 플라즈마, 초음속 토치 시험으로 평

가하였으며 H2O 및 CO2 산화에 의한 유효 삭마식을 제시하였다. 연소시험을 통하여 고체 및 액체 추

진기관용 노즐목 삽입재, 확대부 내열재 및 연소실 내열부품 등 다양한 형상으로 제작이 가능함을 확

인하였으며 높은 내삭마 성능과 열구조 성능이 입증되었다.

Key Words: CMC(Ceramic Matrix Composite), C/SiC(탄소/실리콘카바이드), LSI(Liquid Silicon 

Infiltration), Solid Rocket Propulsion(고체추진), Liquid Rocket Engine(액체엔진)
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가 되어있다. 고분자 매트릭스 복합 재료는 탄화

수소 분자 구조가 온도가 올라감에 따라서 구조

가 변화되므로 사용온도에 제한이 있다. 현재는 

고밀도 금속에 대한 대체 재료로 고온에서 사용

이 가능한 내산화성이 강화된 세라믹 복합재료

가 많이 이용된다.

  최근 몇 년간 우주 항공 및 지상 기반 응용 

분야에서 세라믹 매트릭스 복합체 (CMC) 구성 

요소의 설계, 제조 및 시험에 대한 관심이 증가

하고 있다. CMC의 잠재적 적용에는 가스 터빈 

엔진 및 우주 추진 기관용 구성 요소가 포함된

다 [1-2]. 지상 기반 응용 분야에는 산업용 가스 

터빈 엔진의 고온 가스 필터, 고압 열교환기 튜

브 및 연소기 라이너가 포함된다(Fig. 1). 또한 

원자로의 첫 번째 벽 및 단열 구성 품목에 대한 

CMC의 용도는 다양하다. 현재, 연속 섬유 강화 

세라믹 매트릭스 복합체의 제조 방법의 대부분

은 단일 또는 다중부품 제조에 기반을 두고 있

다[1-5].

  열구조용 복합 재료의 주요 특징은 매우 특수

한 기계적 성질, 높은 열 전도성, 우수한 열충격 

저항성 등 이다. 내구성이 뛰어나고 다양한 형상

으로 제작이 용이하며 고내열강 부품보다 훨씬 

가볍게 제조하여 요구 성능을 만족 할 수 있다. 

그러므로 고성능 복합재료를 사용하여 많은 국

가에서 추진 시스템의 무게를 현저하게 줄이고 

있다. 열구조용 복합 재료는 탄소, 실리콘 카바

이드 섬유(직물 또는 프리폼)로 구성되며 운용 

요구조건에 맞도록 섬유 종류, 직물 구조, 내열 

수지 및 증착 가스 종류를 변경함으로써 다양한 

부품 제조가 가능하다.

2. 부품 제조 및 설계/해석

  세라믹 부품제조에 전통적으로 사용된 분말을 

이용한 소결법은 열충격 강도와 인성이 약하기 

때문에 추진기관용 내열부품 제조에는 부적합하

다. 대표적인 고성능 CMC 제조방법은 섬유를 

다차원으로 직조 하거나 일방향 직물을 교대로 

펀칭하여 3차원 프리폼을 제조하고 내부에 형성

된 기공에 액체를 함침하거나 기체를 증착 시켜

서 원하는 밀도로 높이는 방법이다(Fig. 2). 항공 

및 추진기관 분야에서 사용되기 위해서는 소형

에서 대형 부품까지 가능한 제조 방법이 이용되

어야 하며 대표적인 제조 공정은 Fig. 3과 같다.

  액체 실리콘을 이용한 C/SiC 복합재료 제조 

공정 중에서 제일 중요한 것은 탄소 섬유로 이

루어진 프리폼 내부에 적절한 기공을 형성하고  

용융된 금속 실리콘이 탄소 섬유 및 내열 수지

가 탄화되어 형성된 탄소 골격 내부로 침투되어 

이루어지는 함침 반응이다. 함침반응은 금속 실

리콘의 녹는 온도 (1450 ℃) 이상에서 이루어지

며 용융된 액체 실리콘은 매우 빠르게 기공을 

채우며 탄소 성분과 반응한다. 반응 속도를 결정

짓는 요인은 내부에 형성된 기공을 모세관 현상 

효과로 채워 함침되는 용융된 금속 실리콘의 거

동이다. 그러므로 함침 반응속도는 반응온도, 프

리폼 내부에 형성된 기공의 기하학적 형상(유효 

반지름, 형상 및 수량)에 크게 의존한다.

 

Fig. 1 Applications of C/SiC composite.

Fig. 2 Standard manufacturing method of Ceramic 

Matrix Composite.
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Fig. 3 Manufacturing method for C/SiC in Rocket 

propulsion applications.

  Fig. 4에 표현된 것과 같이 LSI 공정으로 이루

어지는 C/SiC 복합재료 제조는 크게 3단계 (섬

유강화복합재료 제조(A)→탄화 및 고온 열처리

(B)→LSI(C))로 이루어진다. C/SiC 복합재료 표

면은   탄소, 실리콘카바이드, 실리콘 및 기공으

로 이루어져 있으므로 실제 부품에 적용하기 위

해서는 CVD (Chemical Vapour Deposition), 

CVR (Chemical Vapour Reaction) 방법을 이용

하여 SiC 분자를 표면에 형성시켜 내산화 성능

을 극대화 시킨다.

  

2.1 프리폼 설계 및 제조

  고성능 탄소계 또는 실리콘 카바이드계 섬유 

및 직물을 이용하여 다차원 직물 프리폼을 제조

한다. 직물형 프리폼은 통상적으로 내열 수지가 

함침된 프리프렉을 이용한다. 함침된 내열 수지

는 열처리 후 탄소 성분이 최대한 많은 페놀,  

코울타르 피치계, 이미드, 퓨란계 수지를 사용한

다. 추진기관에 적용되는 대부분의 부품은 축대

칭 구조이므로 Filament winding, Stack 

molding, Tape rolling, Involute layup, Needle 

punching 방법을 사용한다(Fig. 5). 단순 형상은 

Stack molding 공법으로 프리폼을 제조한 후 가

공하여 사용한다. 박막형으로 이루어진 Cone형 

부품은 섬유를 직조하여 최대한 섬유 분율을 높

이고 내열 수지를 VARTM(Vacuum Assisted 

Resin Transfer Molding)방법으로 함침 하여 경

화된 성형품을 이용한다. 열처리 및 함침은 통상 

2회 반복하며 LSI 공정에 사용되는 탄화체 밀도

는 1.45~1.65 g/cm3 이다.

A

B

C

Fig. 4 Manufacturing of C/SiC composite.

        

Involute layup      Needle punching

Fig. 5 Preform Design and manufacturing.

2.2 Liquid Silicon Infiltration(LSI) 공정

  복합재료 (탄소/페놀릭,실리콘카바이드/페놀

릭, 탄소/에폭시 등)를 고온 (800-1500 ℃) 에서 

탄화 하여 저밀도 C/C 또는 SiC/C 복합재료를 

제조한다. 기지재로 사용된 내열 수지는 열처리

를 통하여 결정화도가 낮은 glassy carbon으로 

변화하며 2000 ℃ 이상에서 열처리를 하여 결정

화도가 높도록 graphitization 공정을 수행하다. 

열분해 반응이 일어나면 수지의 열분해 가스 생

성으로 인하여 복합재료 내부에는 많은 크랙이 

생성되며 부피는 수축된다. 거시적으로는 보강 

섬유(탄소 섬유, 실리콘카바이드 섬유)로 인하여 

전체 프리폼 수축은 한계점을 갖고 제어가 된다.

  금속 실리콘의 용융온도(1450 ℃) 이상에서 용

융된 액체는 모세관 현상으로 저밀도 탄소/탄
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Fig. 6 Formation of SiC layer.

Fig. 7 Morphology of C/P, C/C, C/SiC. 

소 복합재료 내부에 형성된 많은 미세 기공으로 

침투되어 순식간에 함침작용을 일으킨다. 용융 

실리콘과 처음으로 접하는 탄소는 급격하게 반

응하여 SiC 층을 형성한다. 반응 속도는 이미 형

성된 SiC 층을 통과하는 Si 원자의 확산에 의해

서 결정된다(Fig. 6). Fig. 7은 이러한 과정에서 

탄소/페놀릭 복합재료가 열처리되어 C/SiC 복

합재료의 내부 구조 변화를 나타낸다.

 

2.3 내열 성능 평가 모델

  탄소 직물과 페놀 수지로 이루어진 복합재료

를 열처리한 후 LSI 공법으로 제조된 C/SiC 복

합재료의 미세구조는 탄소, 실리콘, 실리콘카바

이드, 기공 영역으로 이루어져 있다(Fig. 8). 

  복합재료의 탄소 성분은 고체 및 액체 추진기

관의 연소가스에 함유된 H2O, CO2 분자와 산화

반응을 하여 CO(g) 성분으로 소멸되며 SiC 성분

은 산화반응으로 인하여 SiO2(s) 분자로 변화된

Fig. 8 Microstructure of C/SiC composite.

Fig. 9 Oxidation mechanism of C and SiC.

다. 표면에 형성된 SiO2(s)층은 외부에서 유입되

는 산화성분의 확산을 막으므로 산화에 의한 삭

마 반응은 현저히 줄이는 역할을 한다(Fig. 9). 

이러한 산화성분 방어 효과는 C/SiC 복합재료가 

C/C 복합재료보다 산화분위기에서 월등한 내삭

마 성능을 갖는 이유이다. 

  여러 성분으로 이루어진 C/SiC 복합재료의 산

화 반응을 모사하기 위해서 각 성분 부피를 단

위격자 (Fig. 10)로 규정하였으며 연소시험 중 반

응 온도에 따른 각 성분(C, SiC, SiO2, pore)의 

부피 분율을 모사하기 위한 산화 반응식을 이용



72 김연철 ․ 서상규 한국추진공학회지

Fig. 10 Unit cell of C/SiC composite.

하였다(Eq. 3). 탄소성분 (C) 은 섬유 또는 기지

재에 포함된 탄소입자 이며 SiO2는 SiC 분자의 

산화반응 (H2O, CO2 분자) 에 의하여 생성된 결

과물이다. 내부에 형성된 기공 (pore) 은 초기 

기공 분율과 탄소 성분이 산화에 의하여 CO(g) 

분자로 외부로 배출된 후 생성된 기공의 합이다.  

  열중량 분석기를 활용하여 반응 속도 상수(Ea, 

J0, Γ)를 계산하고 Eq. 3 을 이용하여 온도 상승

에 따른 C/SiC 복합재료의 밀도 변화를 예측 할 

수 있다. 
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φi  : a=C, b=SiC, p=SiO2, g=pore

ρsic : Density of C/SiC 

Γ  : Gasfication fraction

 2.4 노즐 조립체 열설계 및 해석

  추진기관용 노즐 부품에 적용하기 위해서 제

품의 단열 및 삭마 두께를 설계 하였다. 열설계 

및 해석에 필요한 물성 값은 밀도, 비열, 열전도

도 이며 직교 이방성으로 이루어진 복합재료로 

가정하여 섬유 방향별 열전도도 값을 이용하였

다.

 

Fig. 11 Process of thermal design/analysis. 

Fig. 12 Thermal analysis for Solid Rocket. 

  추진기관의 연소가스 성분은 pro-PEP 코드를 

사용하였으며 열경계 조건은 BC 코드, 내열부품

의 열반응 특성 값은 KCD 코드를 사용하였으며 

각 부품의 물성 값은 데이터 베이스(TPE)를 통

하여 임력하였다. FEM 해석은 상용 해석 프로그

램인 MSC-Marc를 이용하였으며 ATAS 모듈을 

이용하여 삭마 해석을 수행하였다(Fig. 11).
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Fig. 13 Thermal analysis for Liquid Rocket. 

 

  추진기관 내열부품 내부에서 일어나는 온도 

변화는 MSC-Marc 의 온도 해석 모듈을 이용하

였다. 밀도 변화는 Eq. 3을 기반으로 User 

Subroutine 을 작성하여 계산하였다. 표면 삭마 

반응에 따른 두께 및 형상 변화는 MSC-Marc- 

ATAS 에서 제공하는 Rezoning 기법 중에서 

Mesh Relaxation 기법을 이용하였다. 

  반응 속도 상수는 TGA(Thermal Gravimetry 

Analysis)를 이용하여 공기 분위기에서 측정된 

온도에 따른 중량 감소 값을 사용하였다. FEM 

해석 결과를 통하여 주어진 연소시간 동안 구조

체 온도 및 내열부품의 내부의 온도 변화를 예

측 하였다. Fig 12 에서는 고체 추진기관 및 

C/SiC 부품이 적용된 노즐 조립체 내열부품의 

내부 온도 분포(연소시간 11초)를 볼 수 있다. 

Fig. 13에서는 액체 추진기관에 적용된 C/SiC 

Table 1. Manufacturing process matrix.

내열부품 형상 및 온도 해석 결과(연소시간 300

초)를 볼 수 있다. 두 그림에서 보듯이 금속으로 

이루어진 구조체 부위 온도는 연소 시험 동안에 

473K 이상 넘지 않도록 설계되었음이 확인되었

다.

3. 시험 결과

  추진기관 내열부품에 적용하기 위한 최상의 

C/SiC 복합재료를 개발하기 위하여 성분에 따른 

조성비(C/Si/SiC/Pore)를 기준으로 시편을 제조 

하였다. LSI 공정에 적용되는 C/C 복합재료의 

밀도는 1.45~1.65 g/cm3 이며 최종 제품의 밀도

는 2.0 g/cm3 이상을 시험에 적용하였다.        

  Table 1은 제조 공정과 조성비에 따라서 변화

하는 재료 특성 값을 획득하기 위한 시험 종류

를 나타낸다. 비열, 열확산 계수, 열팽창 계수를 

측정 하였다. 내삭마 성능 평가를 위하여 평판형 

시편을 제조하고 면에 수직으로 초음속 화염을 

분사하여 관통 시간을 측정하는 초음속 토오치 

시험을 수행하였다. Table 2는 고체 및 액체   

추진기관 부품에 적용하기 위한 제조 공정 과 

시험 종류를 나타낸다. 

  Fig. 14 에는 탄소(C), 실리콘(Si), 실리콘카바

이드(SiC) 조성에 따른 비열 값을 온도에 따라서 

표시 하였다. 조성비에 따른 비열은 약 1.6~1.8 

J/g/K 이다. 열전도도 와 열확산계수는 온도가 

증가함에 따라서 감소하며 섬유 방향에 따라서
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Table 2. Thermal and Mechanical test matrix

Fig. 14 Specific heat of C/SiC.

2배 정도의 차이를 보인다(Fig. 15). 열팽차계수

는 온도가 증가하면 커지며 적층 방향(Across 

Laminar)으로 열팽창이 크게 나타난다(Fig. 16).

  열중량 곡선 (Fig. 17) 은 대기조건에서 온도를 

10 ℃/min 속도로 상승 시켰다. 온도가 증가함

에 따라서 C/SiC 복합재료의 탄소 성분이 산화

되어 중량이 감소되는 측정 값과 Eq. 3을 통하

여 반응 속도 상수 및 예측된 중량 감소 곡선을 

얻을 수 있었다. 400 ℃ 에서 산화반응이 시작되

Fig. 15 Thermal conductivity and diffusivity.

Fig. 16 Thermal expansion coefficient.

Fig. 17 Thermal Gravimetry Analysis.

어 1200 ℃ 부근에서 반응은 종결된다.

  Fig. 18 에서는 시편제조 방법에 따른 3-point  

굴곡 시험 결과로 얻어진 구조 강도 및 변이율
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Fig. 18 Mechanical properties of C/SiC. 

을 나타내었다. 추진기관 부품에 적용하기 위해

서는 LSI 공정 전/후에 2000 ℃ 이상에서 열처

리를 하여 불순물을 제거 하고 내열부품 내부의 

잔류 응력을 제거한다. 고온 열처리는 탄소 기지

재의 결정화도를 높이며 내부에 반응하지 않고 

잉여로 남은 Si 분자를 최대한 줄여 열충격 저항

성을 높일 수 있는 핵심 공정이기 때문이다.

  열유속이 극대화된 아크플라즈마 토치를 이용

하여 삭마 시험을 수행하였으며 시험된 열유속 

값은 30 MW/m2 수준이다(Fig. 19). 초고온 플라

즈마에 의한 Si, SiC 분자의 용융과 산소 분자와 

탄소 섬유, 탄소 기지재의 산화 반응이 삭마의 

주된 요인으로 확인되었다. 

  Fig. 20의 A영역에서는 SiO2 및 SiC 성분이 용

융 되고 끓은 후 굳어진 다공성 표면을 볼 수 

있다(Fig. 21). 산화반응과 용융 반응이 주로 일

어난 B영역에서 탄소 섬유 모양을 유지한 표면

에 존재하는 SiC층이 산화되고 녹은 SiO2 성분

을 확인 할 수 있다. 

  고온 플라즈마 화염의 복사에너지에 의한 열

반응이 주로 일어난 D영역에서 기화된 SiO2 성

분이 증착되어 생성된 고드름 형상을 볼 수 있

다(Fig. 22).  

  고체 추진기관(연소시간 10초, 압력 1000 psi, 

연소실 온도 3200℃)과 액체 로켓(연소시간 200

초, 압력 100 psi, 연소실 온도 3000 ℃) 연소시

험을 수행하였으며 삭마 현상이 일어나는 노즐

목과 확대부 내열재 부품의 표면을 분석하였다. 

  고체 추진기관에 적용된 확대부 내열재 표면

Fig. 19 Arc plasma ablation test.

Fig. 20 Scheme of ablative surface.

A 영역 B 영역

Fig. 21 Vitreous SiO2 and melting of SiC.

의 Si 및 SiC 성분이 산화되어 형성된 SiO2 성분

이 주로 나타나며 끓는점 이상에서 형성된 백색

의 유리구슬을 볼 수 있다(Fig. 24). 
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Fig. 22 Icicle like SiO2 rod. 

1000 psi, 10초 100 psi, 200초

Fig. 23 Firing test of solid and liquid rocket.

 

   

 

 Surface of ablation  

 SiO2 bubble  

Carbon fiber/SiC matrix  

virgin  

Ablation area  

Fig. 24 Ablation surface of exit cone.

  노즐목 프리폼은 단섬유 집합체로 제조된 직

물을 Needle punching 공법으로 제작된 것으로 

내부 미세 구조는 확대부 내열재와 다른 현상을 

보인다. LSI 반응으로 형성된 단섬유 형태의 SiC 

 

 

  

Needle punching preform

SiO 2 droplet  

 Surface of ablation  

Fig. 25 Ablation surface of nozzle throat. 

성분은 연소 중 높은 온도로 산화 및 기화가 되

어 아주 작은 SiO2 구슬을 형성하였다(Fig. 25). 

  확대부 내열재 와 노즐목 내열재에 적용된 프

리폼은 부품 형상을 감안하여 제조된 것으로 내

열 및 내삭마 성능 측면에서 고체 및 액체 엔진

부품에 그대로 적용될 수 있다.

4. 결    론

  탄소계 복합재료를 열처리 한 후 LSI(Liquid 

Silicon Infiltration) 공정이 적용된 C/SiC 복합 

재료를 개발 하였다. 내열 특성 시험을 통하여 

고체 및 액체 추진기관용 내열 부품으로 사용이 

가능함을 확인 하였으며 다음과 같은 결론을 얻

을 수 있다.

- LSI 공법으로 적용된 추진기관용 부품은 탄소

/탄소(1.45~1.65 g/cm3) 프리폼을 이용하였으

며 C/SiC 제품의 밀도는 2.0 g/cm3 이상이다. 

- LSI 공법으로 제조된 C/SiC 복합재료는 높은 

내삭마 성능을 보이며 높은 온도에서 사용이 

가능한 열구조 부품임이 확인되었다.
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- 산화반응에 의한 C/SiC 복합재료의 삭마 반응

은 Arrhenius 식으로 표현된다.
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- LSI 공법은 대형 C/SiC 부품을 제조하기 용이

하며 기상 함침법에 비하여 제조 시간과 제조

비용을 현저히 낮출 수 있다.

- 액체 추진기관 및 고체 추진기관의 열구조 부

품에 사용이 가능하며 다양한 형태의 직물 프

리폼을 적용 할 수 있다.
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