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복합재료의 고체 로켓 모터 케이스 적용 리뷰
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Review of the Composite Materials Application to the Solid Rocket Motor Cases

Tae Ho Lee*

ABSTRACT

This paper investigated the composite materials application examples and trends in the future to the solid 
rocket motor cases. The motor case must be stiff and tolerate at the high pressures, and light weight. In 
accordance to these kind of requirements, the composite materials showed the adaptable efficiency, and glass 
fibers, aramid, carbon fibers are applied to orderly. The comparison of the motor case efficiencies of the D6AC 
steel alloy, aramid, carbon fibers results in the carbon fibers best. Also the capacity of the payload will be 
increased more than 20% by using the high strength ones.

초  록

본 논문은 고체 추진기관 로켓 모터 케이스에 사용된 복합재료에 대하여 사례와 발전 추세를 조사하였다. 기본적으로 모

터케이스는 강인하고 고압에 견뎌야 하며, 가벼워야 한다. 이에 부응하는 소재로 복합재료가 효율적인 재료로서 대두되어 유

리섬유, 아라미드 그리고 탄소 섬유가 순차적으로 적용되었다. 모터 케이스 효율을 탄소섬유, 아라미드, D6AC강 등을 비교한 

결과 탄소섬유가 가장 우수하고 고강도 탄소섬유를 사용하면 탑재용량이 20% 이상 증가시킬 수 있는 것으로 조사되었다.
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1. 서 론

고체 추진기관의 모터 케이스는 근본적으로 두 가지 역할

을 하고 있다. 고체 연료인 추진제의 용기인 동시에 연료가 

연소되어 노즐을 통하여 분출되어 나갈 때 고압 용기로서의 

역할을 하고 있다. 따라서 열역학적인 고려와 함께 기계공학

적 힘의 작용을 고려하게 된다. 이러한 제반 조건들을 고려

하여 지금까지 많이 사용되어 오는 소재로는 통상적인 열처

리(담금질과 템퍼링)를 한 철강과 니켈, 코발트 등을 함침한 

경화 합금강, 비철 금속의 티타늄 합금, 알루미늄 합금, 섬유 

강화 플라스틱 등이 있다. 비교적 근년(1960년대와 1970년
대)에 개발된 것으로 마레이징(maraging)강이 있으며, 일종의 

시효 경화강으로 성형과 단조에 좋은 특성을 나타내고 있다. 
이러한 성질 때문에 우주 부스터용 대형 모터와 우주왕복선

(Space Shuttle)에 적용되어 왔다[1]. 그러나 전체 비행체에 

대한 질량 분(mass fraction), 즉 초기 발사체 전체 질량에 대

한 추진제 충전 질량을 증가시키려는 연구가 꾸준히 진행되

어 왔고, 1950년대부터 섬유 강화 플라스틱에 대하여 관심을 

갖게 되었다. 즉 1950년대에 미국에서 처음으로 우주 발사 

비행체에 복합재료를 사용하기 시작하였다. 그 후 꾸준히 복

합재료를 사용한 모터 케이스가 등장하여 왔다. 본 논문에서

는 이러한 복합재료의 고체 추진기관 로켓 모터 케이스의 적

용에 대한 조사를 통하여 현재의 위치와 앞으로의 방향 설정

에 기초 자료로 삼는데 의의를 두고자 한다.
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2. 주요 모터 케이스의 복합재료 적용 사례

1950년대에 미국에서 처음으로 우주 발사 비행체인 Vanguard 
Launch Vehicle에 복합재료 로켓 모터를 사용하기 시작하였고, 
1958년에는 NASA가 Scout Launch Vehicle을 개발하기 시작

하였다. 이 두 프로그램 동안 복합재료를 사용한 3 종의 로켓이 
개발되었는데, Altair, Antares, BE-3이다[2-7]. Altair(X-248) 모

터 케이스가 복합재료로 개발된 첫 번째이다. 이것은 원통형 

몸체에 반구형 돔의 형태를 가진 연속 필라멘트 와인딩 공법

을 사용하여 제작하였으며, 사용한 소재는 S-glass 섬유 강화 

에폭시 레진 매트릭스 시스템을 사용하였다. Antares(X-259)는 

Scout Launch Vehicle의 3단 추진시스템으로 개발 되었는데, 
Vanguard와 Delta 비행체에도 사용되었다. 이 복합재료를 사

용하여 큰 질량 분(mass fraction)을 얻게 되었으며, S-glass/ 
epoxy 재료를 사용하였고 오븐 경화(cured)를 하였다. Scout 
발사 비행체는 모두 4단의 고체 추진제 로켓으로 구성되어 

있다. Algol과 Castor로 명명된 1단과 2단은 합금강이고, 
Antares와 Altair라고 하는 3, 4단은 유리섬유 복합재료를 사

용하였다. Fig.1은 Scout 발사 장면이다.

Fig. 1  Scout Launch vehicle.

BE-3 모터는 1960년에 개발 되었고 고성능 로켓으로, 레인

저 우주 탐사선(Ranger Space Probe)의 추진기관으로 역추진로

켓(retrorocket)과 전 방향 로켓 모두에 사용되었으며, 그밖에 다

른 우주 추진에 이용하였다[2-7]. Fig. 2는 BE-3 모터 형상이다. 

Fig. 2  BE-3 motor.

Fig. 3  Space shuttle's filament wound case segment.

1960년대에 들어서서 Delta 발사체의 여러 버전이 개발되

어왔다. 초기에는 유리섬유/에폭시를 사용한 Altair가 필라멘트 

와인딩 공법으로 만들어져 사용되었고, GTO(Geosynchronous 
Transfer Orbit)에 사용한 중거리 발사체인 Delta II는 고체 로

켓으로 GEMs (graphite-epoxy motors)를 사용하였다. GEMs는 

특히 Alliant Techsystems (전 Thiokol)에서 생산하는 모터에 

붙인 이름이다[3]. GEMs는 필라멘트 와인딩 공법에 오븐 경

화를 하였으며, 중간 탄성률(modulus)의 탄소섬유를 사용하였

다. 전방 돔과 스커트 등은 와인딩 공법으로 만들었고 후방 

돔부의 보스(boss)는 티타늄으로 만들어 연소실 끝에 볼트 체

결하였다. Delta III 버전은 커다란 카본 - 에폭시 필라멘트 모

터 케이스를 부착 고체 로켓(strap-on solid rockets)에 사용하

였다[3,4].
1980년대 초에 우주 왕복선(Space Shuttle)에 철강 부스터 

대신에 필라멘트 와인딩 공법으로 만든 케이스(FWC; Filament 
wound case)가 개발되었다. 4개의 원통형의 단편(segment)으로 

구성되었고 표준 탄성율의 탄소섬유와 에폭시 레진을 사용하

였다. Fig. 3에 케이스의 한 단편을 보여 주고 있다.
1960년대부터 Titan 계열의 발사체들이 우주에 무거운 중

량을 발사하는 시스템으로 개발되기 시작하였고, 이때의 모

터 케이스는 합금강이었는데, 1990년대 초에 Titan IV를 업

그레이드 시킨 Titan IVB가 개발되었다. 모터는 중간 탄성율

(IM7 ; intermediate modulus)을 가진 탄소섬유 에폭시를 사

용하여 필라멘트 와인딩 공법을 사용하여 만들었다. 이 업그

레이드된 모터는 우주왕복선(Space Shuttle)의 프로그램에서 
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개발된 FWC가 적용되어 Titan의 탑재 능력이 25% 증가되었

다[4,8]. 1980년대 후반에 Pegasus 우주 발사체 개발을 시작

하였다. 1, 2, 3단에 모두 필라멘트 와인딩 공법으로 제작 되

었는데 중간 탄성율의 (IM7) 탄소 섬유-에폭시를 사용하였

다. 그리고 3 개 단 모두에 3 차원 탄소-탄소 노즐 목과 카

본 페놀 노즐을 사용하였다.
Pegasus XL(Extended length)은 지구 제 궤도(LEO)에 소형 

인공위성을 발사하는 선도 발사 시스템으로 여기에는 ATK의 
Orion 모터가 사용되었다. Taurus 발사체에도 Pegasus에서 입

증된 Orion 모터를 사용하였는데 이 모터들은 모두 탄소-에
폭시, 미국에서는 그라파이트-에폭시(graphite-epoxy)라고도 부

르는 복합재료를 사용하였고, 추진제는 HTPB를 사용하였다

[6,10].
우주 왕복선을 포함하여 우주에 접근하는데 경비를 감소하

는 방안으로 재사용 발사체(RLV: Reusable Launch Vehicle)가 

연구되어 왔다[11,12]. 1991년 탄도 미사일 방어 기구(BMDO: 
Ballistic Missile Defence Organization)의 후원으로 DC-X 프

로그램이 시작되었으며, 경비 감소 관점에서 EELV (evolved 
expendable launch vehicle) 프로그램이 또한 추진되었다. 여기

에 사용한 보잉의 Delta IV 계열의 발사체는 탄소섬유 에폭시

의 부스터와 고체 부착(strap-on) 부스터로 구성되어 있다. 연

료 탱크를 포함한 부분에도 복합재료를 사용하고 있다

[9,11-15]. 그리고 Benjamin 등은 2 단 궤도 진입 발사체를 고

려하여 재진입 열 보호 장치가 필요 없는 부스터는, 목적 고

도에 도달한 후 코어 단에서 분리시켜 활주로에 미끄럼 착륙

을 하도록 하고 이를 재사용하는 방안을 발표한 바 있다[16].
발사 능력을 증가시킨 새로운 Titan IVB 용으로 SRMU(Solid 

Rocket Motor Upgrade)가 미 공군과 Lockheed Martin 회사에 

의해서 개발되었다. 1997년 NASA의 Cassini 우주선과 토성 연

구를 위한 Huygens 탐사선에 사용되었는데 3 단편들로 구성된 

모터를 사용하였다. 이 우주선은 2004년 7월 1일 토성 궤도에 

진입하였다. 이 모터들은 고 강도 탄소 섬유를 사용하여 최신의 

자동화, 로봇과 제어 시스템으로 가공하였고 HTPB추진제를 사

용하였으며 거의 90% 추진제 질량분에 해당하는 충전율을 갖고 

있다[3,17-20]. Atlas V에도 복합재료를 우주 부스터에 사용하였

다. Lockheed Martin 회사에서 Atlas V521만들어 성공적으로 

2003년 7월 비행하였는데 모터는 HTPB추진제에 필라멘트 와인

딩 공법의 탄소 섬유-에폭시 복합재료를 사용하였고, 직경 1.57 
미터에 길이가 16.9 미터로 단일 형(monolithic)으로는 가장 긴 

복합재료 모터이었다. 유럽의 이태리 Avio S. P. A.(전 FiatAvio)
에서 2000년 후반에 ESA (European Space Agency)의 소형 발

사체인 Vega의 1단 모터로 P80을 개발하였는데, 역시 HTPB 추

진제를 사용하였고 모터 케이스도 단일 형 탄소 섬유 에폭시를 

사용하였다. 직경 3 미터에 길이는 10.56 미터로 전술한 미국의 

Atlas V521 보다는 길이는 작으나 직경이 커 추진제 충전 체적

으로는 가장 큰 것이었다[20,21].

Fig. 4  H-IIA launch vehicle.

일본은 고체 추진기관 위주로 개발을 하고 있으며 탄소섬유 
복합재료를 모터에 사용한다. 일본 탄소협회에서 발표한 일본의 
우주 발사체인 H-IIA를 Fig.4에 표시하였는데, 맨 위 상단은 

탄소섬유 강화플라스틱, 즉 CFRP(Carbon Fiber Reinforced 
Plastics)가 사용되었으며, 몸체 중간 위쪽의 검은 부분은 샌

드위치 CFRP로 그리고 하부의 로켓 부스터의 모터 케이스

도 모두 CFRP로 만들어져 있다[10,22-23].
또 인도도 우주개발과 관련하여 많은 기술을 축적하고 있

어, 인도 최초의 인공위성 발사체인 SLV(Satellite Launch 
Vehicle)-3가 1980년 2차 발사에서 성공하여, 6번째 인공위성 

발사국가 되었다. 1980년대 후반부터 이미 Agni 시리즈의 탄

도 미사일을 개발하였는데, 1단에는 마레이징강을 2단에는 

탄소섬유 모터를 사용하고 있다. 특히 재진입 비행체에는 다

축 방향 강화 복합재료(MRCP; multi directionally reinforced 
carbon fiber) 기술을 사용하였다[24].

초기 우주 발사체에 적용한 복합재료의 성과는 탄도 미사

일이나 방어 미사일에 적용되기 시작하여, 미 해군의 미사일 

Polaris A2와 발전된 A3 미사일에 필라멘트 와인딩 공법의 모

터를 채택하였다. 이때 사용한 소재는 S 타입 유리 섬유와 에

폭시 레진이었다. 1960년대 중반에는 미 해군에서 Polaris보다 

사거리를 연장한 Poseidon(C3) 탄도 미사일을 개발하였다. 여

기에 적용한 1단과 2단 모터에도 S 타입 유리 섬유와 에폭시 

레진을 사용하였고, 1970년대 초에 들어서서 Trident I(C4)이 

미 해군의 함대 탄도 미사일의 5번째로 개발되었다. 3단 고체 

추진기관으로 구성되어 있으며, 1,2단 모터의 직경은 1.9 미터

이고 3단은 0.76 미터인데, Kevler-49 아라미드 복합재료와
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Fig. 5  Missile comparison.

레진을 연소실에 사용하고 스커트 부분에는 표준 탄성율의 탄

소섬유와 에폭시레진을 사용하였다. 1980년대 초에 개발된 

Trident II(D5)는 Trident I(C4)보다 진전된 것으로 3단 모두와 

중간 단 모두와 점화기 등에도 복합재료를 사용한 고체 추진

기관을 사용하였다. 1. 2단은 표준 탄성율의 탄소섬유 에폭시

를 사용하여 만들었고 3단은 케블라 에폭시를 사용하여 필라

멘트 와인딩 공법으로 제작하였다. 모터 직경은 1, 2 단은 2.1 
미터이고 3단은 0.8 미터로 Trident I(C4)보다 더 큰 제원을 

갖고 있다. 1970년대 말에 개발하기 시작한 Peacekeeper 미사

일은 새로운 대륙 간 탄도 미사일(Intercontinental ballistic 
missile)로 1986년 12월에 처음으로 운용되었다. 3개의 고체 

추진기관 단은 직경이 대략 2.3 미터로 Kevler-49 아라미드 

섬유와 에폭시를 사용하였다[25-31].
Fig 5는 이러한 미사일들의 특성을 비교한 도표이다.

 3. 복합재료와 모터 케이스

로켓 모터 설계에 있어서, 기본적으로 케이스 자체의 무게는 

Fig. 6  Composite material properties.

가벼운 것이 요구 조건이다. 그러나 설계자의 입장에서 보면 

금속 재료는 오랜 사용 역사가 있고 데이터베이스가 설정되

어 있다. 상대적으로 복합재료는 비 동질성(non-homogenity), 
비등방성(anisotropy) 비 항복 스트레스-스트레인(non- yielding 
stress-strain)의 성질이 있어 이를 잘 이해하고 설계하여야 하

는 부담이 있다. 또한 온도와 환경에 대하여 금속재료 보다 

민감한 면이 있다[27,29]. 사용된 복합재료에 대하여 유리섬

유, 아라미드, 탄소 섬유에 대하여 대표적인 물성을 Fig. 6에 

비교 표시하였다. E-타입 유리 섬유가 일반 복합재료 산업계

에서는 광범위하게 사용되는 소재이나, 우주 발사체나 주요 

미사일 구조재로는 제한된 기계적 물성 치 때문에 별로 사용

되지 않고 있다.
현재의 2세대 S-타입 유리섬유(S-2)는 E-타입보다 35-40% 

더 높은 인장강도, 20-25% 높은 압축강도, 18-20% 높은 탄

성율을 보이고 있다. 물론 가격은 5-6배 높은 것으로 나타나

고 있다[4]. 아라미드 섬유는 저 밀도, 고 인장 강도 그리고 

고 비강도 및 탄성율과 훌륭한 강인성을 나타내고 있다. 그

러나 압축강도와 전단강도는 상대적으로 낮은 편이다. 
Kevler는 Du Pont 회사의 아라미드 섬유의 한 상표이다. 탄

소섬유가 현재로서는 최상의 특성을 갖고 있는 복합재료로 

오늘날 미사일과 우주 발사체에 적용되는 제일 좋은 섬유이

다. 여러 종류의 탄소 섬유가 개발되어 있고 일반적으로 인

장 탄성율(Tensile Modulus) 값에 따라 구분한다. 탄소 섬유

의 탄성율에 의한 구분은 Vince Kelley의 carbon fiber 
technology라는 website에서는 저 탄성율(200 GPa 미만), 표

준(200-250 GPa), 중간(250-325 Gpa) 고 탄성(325 GPa 이상)
로 구분하고 있고, 일본 탄소협회에서 발표한 자료와는 약간

의 차이는 있으나 대동소이하다[32-34]. Fig 7은 Vince 
Kelley의 자료를 인용한 탄소섬유 구분에 의한 적용 분야를 

개략적으로 나타낸 그림이다.
복합재료들의 실제 사용하는 회사의 제품들을 보면, 유리

섬유 E-glass는 Owens Corning의 다양한 종류가 있고, 유리

섬유 S-glass는 역시 Owens Corning 회사의 S-901, S-2 type- 
449가 대표적이다. 탄소섬유는 표준(범용) 탄성율과 강도의 

제품은 T-700(Toray), G30-700-12K, -24K(Toho), AS-4(Hexcel), 
Grafil 34-700WD (Grfil)이 있고, 중간 탄성/고 강도 제품은 
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Fig. 7  Carbon fiber grade vs applications.

Table 1  Metal material properties

Metal Properties

E(msi), G(msi),  density tensile 
strength(ksi)

AISI 4130 29.0    11.0.   0.32 0.283 180

D6AC 29.0    11.0.   0.32 0.283 220

7075 T6 Al 10.3    3.9    0.33 0.101 80

64 Titanium 16.2    6.2    0.31 0.160 160

T-800-12K, M30SC-18K, -24K(Toray), IM-6, IM-7&PV42-850 
(Hexcel), G40-800-12K, -24K(Toho)가 쓰이고 있으며, 중간 탄

성의 초고강도 제품으로는 T-1000GB(Toray), IM9(Hexcel)를 고 

탄성율 탄소섬유로는 M35J, M40J & M46J(Toray)가 사용되고 

있다. 아라미드계 섬유로는 대표적인 Dupont 회사의 Kevler-29
와 -49가 있고, AKZO의 Twaron이 생산되고 있다[35,36]. Table 
1에는 모터케이스에 사용되는 대표적인 금속 재료의 물성치를 

표시하였다[30]. 복합재료의 특성과 비교할 수 있을 것이다.
제작 관점에서 보면 FW(filament winding) Carbon/Epoxy는 

금속 보다 단일 구조 때문에 큰 장점이 있고 어느 정도 성숙 

단계에 있다. 반면에 단편 구조들의 연결부(Joints)는 제작 상 

어려움이 있다. 때문에 주 경향은 큰 크기의 단일 구조로 설계

하여, 금속 부품 없이 내부 단편 연결(inter-segment joining)을 

하여 최적화 하고 있다. 필라멘트 와인딩 공법은 이미 특별히 

개발된 소프트웨어를 사용하여 제작하고 있으며, 대표적인 소프

트웨어로는 Cadwind, FibergrafiX, Patternmaster가 있다[37-39]. 
감는 패턴은 축 방향과 거의 90도를 유지하여 원주 방향으로 

감는 후프 방향 감기(Hoop winding)와, 폴라(polar)의 개구 각을 

감안하여 감기 각을 고정시켜 감는 폴라 감기(Polar winding), 
그리고 섬유의 미끄럼과 패턴 등을 고려하여 감기 각을 변환시

킬 수 있는 나선형 감기(helical winding) 패턴이 있다.
복합재료의 큰 비강도(specific strength)는 금속 재료에 비

하여 상대적인 최적 운용 압력을 증가시켜 주고 있다. 특히 

Table 2  Optimum pressure vs case design

Case design
Range of pressure 

SRM examples SRM

(MPa) examples

Metallic 6-7 RSRM, MPS

Segment Composite 8-9 SRMU

Monolithic Composite 10-11 SRB-A, P80

Fig. 8  Motor case efficiency.

분리 단편 형(segment)보다는 단일 형으로 제작한 것이 효과

적이다. Table 2에 사용 재료에 따른 모터의 압력을 비교하

여 보이고 있다.
모터의 소재는 이미 언급한대로 철강, 및 비철금속의 금

속 소재에서 유리섬유를 시작으로 고급화된 탄소 섬유 복합

재로 바뀌고 있다. 주요 발사체들에 대한 모터케이스 재료에 

대한 효율을 비교하여 Fig. 8에 표시하였다[8,40]. 모터케이스 

효율(내부 압력과 부피의 곱/ 케이스 무게)은 같은 조건(길이 

대 직경 비)에서 비교하여 보면 D6AC강, 알루미늄 티타늄합

금, 유리섬유, Kevlar-49, IM-7이나 IM-6의 탄소섬유의 순으

로 효율이 좋아지는 것을 보여 준다.



87第25券 第 3 號 2012. 6 복합재료의 고체 로켓 모터 케이스 적용 리뷰

Fig. 9  Heritage hardware Ares Vehicles.

4. 미래의 모터 케이스 전망

오늘날 6개 우주 개발권(미국, 러시아, 유럽, 중국, 일본, 인
도)을 포함하여 세계는 유인 우주 탐사 등, 보이지 않는 우주 

경쟁을 하고 있으며 효율적인 우주 개발을 위하여 최대한의 

기술을 활용하고 있다[41-45]. 그 중의 하나로 발사체 모터케

이스 개발이 각국의 로드 맵 상에 언급되고 있다. 앞으로 예

상되는 모터케이스에 대하여 로드 맵 상에 발표된 내용을 중

심으로 살펴 볼 때, 고체 추진기관은 탄소섬유 복합재료의 이

용이 확대될 것으로 예측된다. 미국은 우주 왕복선 이후의 사

업으로 성운(Constellation) 프로그램에서 Ares 1과 Ares 5가 

계획되고 있다. 이 발사체들은 기존의 개발된 기술에 의해서 

만들어진 것들을 최대한 살려 사용하는 BBL(Building Block 
Launcher) 개념을 도입하고 있다. 즉 Ares 1에서는 우주 왕복

선의 RSRM(Reusable Solid Rocket Motor)을 이용하고 Ares 5
도 Ares 1의 5 단편(segment) 고체 부스터를 5.5 단편으로 그

리고 Delta IV에서의 모터들을 이용하는 계획으로 되어 있다

[10,46-47]. 이러한 Ares 발사체에 대한 개념을 Fig. 8이 보여

주고 있다. 그리고 Ares 에서는 새로운 복합재료 케이스를 시

도한다고 되어 있다[39].우주왕복선의 RSRM이나 Delta IV에

는 이미 탄소섬유 복합재료가 모터에 적용된 바 있다. 
유럽에서는 BBL 접근 방법으로 EAP를 P80으로 대체하는 

작은 아리안 5를 구상 중이다. 또 더 간단하고 경제 효과적인 

“고체 BBL" 3단도 고려하고 있다. P80은 Vega의 1단에 사용

되는 것으로 EAP 보다는 조금 짧으며 탄소 섬유 에폭시의 필

라멘트 와인딩 공법으로 만든 케이스를 사용하고 있다[48-50]. 
특히 유럽의 FLPP(Future Launcher Preparatory Program)에서 

중기 소모성 발사 시스템은 아리안과 Vega에서 개발한 것을 

Fig. 10  Mass breakdown of the inert motor.

이용하는 빌딩 블록(BB)에 의존하여 2015 년까지 운용하고, 
2020-2025에는 차세대 발사체(NGL: Next Generation launcher)
를 계획하고 있다. BB 1단에는 복합재료를 그리고 NGL에서

도 하단에는 복합재료를 사용할 것이다[50].
일본은 고체 추진기관 위주로 우주 탐사개발 계획을 수립

하고 있으며 현 H-IIA 발사체의 능력을 향상시킨 H-IIB는 

국제 우주 정거장(ISS)과 달에 화물 운송을 포함하는 임무 

수행을 목적으로 하고 있다. H-IIA에서는 2개의 SRB-A를 사

용하였으나 H-IIB에는 4개의 부착(strap on) 부스터를 사용하

고 1단의 직경도 4m에서 5 m로, 길이도 최초의 H-IIA 보다 

1 m를 늘렸다. H-IIA에서 이미 탄소 섬유 복합재료 모터를 

위시하여 다양한 부위에 탄소 섬유가 적용되고 있고 탄소 섬

유의 사용은 계속 확대될 것이다[10,23,51].
인도에서도 전술한 대로 우주개발과 관련하여 많은 기술을 

축적하고 있다. 인도 최초의 인공위성 발사체인 SLV-3에는 4
단의 고체 추진기관이 사용되었으며, Agni 시리즈의 탄도 미사

일에서 탄소섬유 모터를 사용하였고, 특히 재진입 비행체에는 

다축 방향 강화 복합재료(MRCP; multi directionally reinforced 
carbon fiber) 기술을 사용하고 있는 등 복합재료 관련 기술도 

축적되어 있다.[24,52-53].인도의 로드 맵 상에서 언급하는 주

요 기술로는 극저온 추력과 바-극저온 부스터, 공기 흡입 추진

과 RLV 빌딩 블록(Building block)의 3가지를 뽑고 있다[52]. 
부스터가 언급되고 있는 것은 특이하다. 그리고 인도의 로드 

맵에 나타난 GSLV Mk-III에는 200톤짜리 2개의 부착 식

(strap-on) 고체 추진기관이 계획되어 있다. 이러한 계획과 인

도의 축적된 기술로 보아 탄소섬유 모터를 예상할 수 있다. 그 

외에 중국과 러시아는 주로 액체 추진기관 중심으로 개발을 

해오고 있어 본 조사에서는 크게 검토하지 않았다. 
Fig. 10에 탄소 (중간 성능)섬유 감기 공법을 사용한 90톤 

급 고체 로켓 모터를 부품별 질량 구성을 표시한 것이다. 이 

구성을 참조할 때 획득 가능한 고 강도 탄소 섬유의 가용성

과 단열재 그리고 열 보호 장치가 주요 질량 감소를 할 수 

있는 인자임을 알 수 있다. Vega 발사체에 섬유 강도를 3배 
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증가 시키면, 1단에서 1600 kg, 2단에서 400, 3단에서 320 kg
을 줄일 수 있고 탑재물 질량을 23% 늘릴 수 있는 것으로 

발표되었다[10]. 즉 고강도 탄소섬유를 사용하면 비활성 모터

의 질량을 줄여 질량 분을 늘릴 수 있게 된다.
일본 토레이(Toray)의 전략 자료에도 스포츠용 탄소섬유는 

현 상태의 수요를 유지할 것으로 예측하는 한편, 고탄성 고 

강도 탄소 섬유는 우주용으로 그리고, 산업용 탄소 섬유와 

함께 꾸준한 수요 증가를 예상하고 있다. 이와 같이 주요 우

주 개발 국가의 로드 맵이나 계획을 보면 고체 추진기관과 

부스터에 복합재료 특히 고급 탄소섬유를 사용하여 모터케이

스를 제작하는 추세임을 알 수 있다.

5. 결 론

이상 살펴 본 바에 의하면 고체 추진기관 모터 케이스는 

기본적으로 강인하고 가벼운 동시에 고압에 견디는 특성을 갖

는 소재가 필요하다. 이에 부응하는 재료로 금속재료로는 열처

리를 한 철강, 특수 합금강, 비철 합금강 등이 사용되었고, 복

합재료가 각광을 받기 시작하였다. 초기에 유리섬유를 시작으

로 아라미드 계열의 복합재료, 그리고 최신의 탄소섬유 복합재

료가 순차적으로 적용되기 시작하였다. 주요 우주 개발 국가의 

로드맵이나 중장기 계획을 통하여 발표된 것을 보아도 복합재

료 특히 고급 탄소섬유의 적용 확대가 증가하고 있다. 모터 케

이스의 효율을 보면 합금강, 유리섬유, 아라미드 복합재료, 탄

소섬유의 순으로 증가하고 있다. 또 고 강도 탄소섬유를 사용

하면 탑재 용량을 20% 이상을 증가시킬 수 있는 것으로 조사 

되어 있다. 유명 탄소섬유 회사의 전략 계획에도 산업용과 함

께 항공 우주용 고급 탄소섬유 수요의 증가를 예상하고 있다. 
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