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            Abstract
          
        

        
          고체 로켓 추진기관의 노즐목 삽입재에 적용하는 흑연의 삭마율 특성을 분석하였다. 지상연소시험은 3 종류의 일반적인 노즐형태를 갖는 추진기관을 사용하여 수행하였다. 즉, De-Laval 형태, 토출관 형태, 내삽 형태이다. 10 종류의 서로 다른 형상의 추진기관에 다양한 추진제를 적용하였고, 노즐목 위치에 흑연을 적용하여 총 48회의 연소시험을 수행하였다. 분석결과 흑연의 삭마율은 연소실 평균압력이 상승함에 따라, 산화제 몰분율이 증가함에 따라 증가함을 알 수 있었다. 또한, 연소실 압력, 산화제 몰분율, 노즐목 크기 등 3 가지의 영향인자를 고려한 노즐목 삭마율 관계식을 유도하였으며, 측정치와 비교한 결과 ± 0.10 mm/s 이내로 일치하였다.

        

        
          
            초록
          
        

        
          The ablation characteristics of graphite nozzle throat insert was analyzed for the use in solid rocket propulsion system. The propulsion system was composed of three types of conventional nozzles, such as De-Laval type, blast tube type, and submerged type. Various kinds of propellants were used in ten kinds of propulsion system that had different shapes with each other. Total forty eight tests were performed. From the results of the analysis, it was found that the ablation rate was increased for the higher average chamber pressure and the higher oxidizer mole fraction. A useful correlation for nozzle throat ablation rate was developed in terms of the chamber pressure, oxidizer mole fraction, and throat size. The calculated ablation rates from the correlation showed agreement within ± 0.10 mm/s with the experimentally determined values.
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      1. 서 론
      고체 로켓 추진기관의 노즐은 연소실에서 생성된 배기가스를 팽창시켜 운동에너지를 효율적으로 변환시킴으로써 비행체에 추력을 공급하는 기능을 담당한다. 비행체 추력의 약 65∼75%는 노즐목까지의 아음속 영역의 가속에 의해 발생하고, 나머지는 초음속 영역의 팽창과정에서 발생한다. 노즐설계의 목적은 제한된 외면모양, 무게 및 비용 조건하에서 비행거리 및 적재 폭발력을 최대화할 수 있도록 배기가스의 팽창을 조정하는 것이다. 따라서 노즐은 보다 큰 체계인 추진기관의 종합적인 구성요소 중 하나이며, 그 체계를 고려하지 않고는 최적화될 수 없다. 이러한 상관성 때문에 노즐설계는 공력, 열, 구조, 제작 등을 고려한 반복적인 과정을 거쳐 이루어진다. 설계된 노즐은 먼저 열적 및 구조적으로 상세해석을 통해 평가되고, 그 다음에 전체 비행체 성능에 미치는 영향을 분석하게 된다. 이와 같은 이중의 반복과정은 실질적으로 최적조건이 성립될 때까지 계속된다.

      공력설계에서는 요구 추력을 구현하기 위한 수렴부, 노즐목 및 발산부의 형상을 정하고, 열설계에서는 공력형상을 유지하기 위한 노즐목 삽입재, 내열재 및 단열재의 재료와 형상을 정하며, 구조설계에서는 내열부품들을 지지하고 예상하중에 견딜 수 있도록 구조물의 재료와 형상을 정한다.

      일정한 연소압력을 유지하기 위해서는 일정한 노즐목 면적이 요구된다. 그러나 추진기관의 성능 설계는 노즐목 삭마를 감안하여 설계하며, 이 경우 성능 설계와 노즐목 설계의 반복과정이 요구된다. 노즐목 삭마는 상대적인 노즐목 변화 때문에 큰 추진기관 보다는 작은 추진기관에서 더 심각하며, 따라서 연소시간이 매우 짧은 경우를 제외하고는 작은 노즐목을 위하여 내삭마성이 보다 우수한 재료를 선택하여야 한다.

      삭마에 의한 노즐목 확공을 억제시키기 위하여 노즐목 부위에 특별한 내삭마성 내열재를 사용하며, 노즐목 삽입재로서 흑연(graphite)과 탄소/탄소 복합재료(carbon/carbon composites)가 주로 적용된다.

      흑연은 비교적 낮은 강도 때문에 두께를 두껍게 하거나 또는 구조적으로 잘 지지해 주어야 한다. 흑연은 취성이 큰 편이며 열응력으로 균열이 갈 때가 많이 있다. 또한, 비교적 큰 열팽창계수도 설계에서 유의해야 될 점이다.

      탄소/탄소 복합재료는 매우 각광을 받는 신소재이다. 탄소/탄소 복합재료는 흑연에 버금가는 내삭마성을 가지면서도 강도가 더 크고 열적, 기계적 충격에 더 잘 견디는 성질을 가진다. 노즐재료로 탄소/탄소 복합재료를 사용함으로써 무게를 줄일 수 있고 노즐효율도 개선시킬 수 있다. 이것은 탄소/탄소 복합재료가 훌륭한 내열재이면서 동시에 훌륭한 구조재이기 때문에 가능하다.

      노즐 표면은 고온의 연소생성물에 의해 기계적 침식(mechanical erosion), 화학적 침식(chemical erosion), 증발(evaporation), 용융(melting), 탄화(charring) 등 여러 가지 거동으로 반응하게 되며, 보통 이것을 통칭하여 삭마(ablation)라 부른다. 

      연소생성물과 내열재료의 성분 및 분해가스 사이의 삭마에 의한 표면후퇴는 순전히 화학적인 현상으로 가정한다. 입자침적에 의한 기계적 침식, 국부적 쪼개짐(spalling), 그리고 표면마찰에 의한 용융층의 제거 등은 해석적으로 고려하기 어렵고, 이와 같은 영향을 무시할 수 없을 정도가 되면 경험식을 개발하여 적용하는 것이 일반적인 방법이다[1].

      
        1.1 기존의 열반응 특성 연구
        고체 로켓 추진기관 작동조건에 따른 노즐 내열재의 삭마율은 성능설계에 있어서 가장 중요한 기초 자료가 되며, 이를 위해 실제 삭마두께를 예측하기 위한 시험 방법 및 수치해석 방법들이 연구되어 왔다.

        McDonald와 Hedman[2]은 흑연 삭마의 주요 원인은 표면 화학반응이며, 알루미늄 함량이 증가함에 따라 감소하고, H2는 삭마에 큰 영향을 미치지 않는다고 서술하였다. Lewis 등[3]은 다양한 흑연 및 탄소/탄소 복합재료의 탄소와 연소가스 내의 CO2, H2O, O2와의 상호작용을 연구하였으며, O2 ≪ CO2 ≪ H2O의 순서로 흑연 삭마율에 미치는 영향이 증가하는 것을 보였다. Klager[4]는 흑연 삭마(recession)의 주원인을 H2O, CO2 가스들의 화학작용(chemical attack)임을 연소시험을 통하여 규명하였다. 또한, 연소압력은 삭마율에 지대한 영향을 주는 반면, 연소가스 온도는 삭마율에 직접적인 영향이 없었다. 즉, 연소 초기 흑연 표면의 온도가 1600 K 이하 일 때 삭마율은 재료 표면에서의 화학반응 속도에 의해 결정되며, 온도에 크게 의존한다. 그러나 재료 표면의 온도는 연소 시작과 동시에 1600 K 이상의 고온에 도달하며, 이 온도 구간에서의 화학반응은 경계층으로부터 재료 표면으로의 산화제 확산율에 의해 결정되며, 이 온도 영역에서의 삭마율은 재료 표면온도에 무관하다. Keswani 등[5]은 Ballistic Test and Evaluation System (BATES)과 Materials Evaluation Rocket Motor (MERM) 2 종류의 추진기관을 사용하여 여러 가지의 추진제 조성 및 추진기관 작동조건 하에서 노즐 열반응 거동을 연구하였다. 삭마율은 주로 노즐 표면으로의 주요 산화물(H2O 및 CO2)의 확산에 의존하고, 추진기관 및 노즐 내부 형상과 주요 산화물의 농도, 연소실 압력에 영향을 받는다. Kuo와 Keswani[6]는 이론적 모델을 사용하여 탄소/탄소 복합재료의 열반응 과정을 분석하였다. 노즐표면의 온도가 급격히 상승하는 시기인 연소 초기, 즉 비교적 낮은 표면 온도구간에서는 화학반응(chemical kinetics)이, 그 이후 온도가 높은 구간에서는 노즐표면으로의 산화성분들의 확산이 삭마과정에 지대한 영향을 준다. 또한, 삭마율은 추진제의 알루미늄 함량의 감소에 따라, 그리고 압력, 표면조도의 증가와 더불어 상승하는 결과를 도출하였다. Borie 등[7]은 고체 로켓 추진기관에서 탄소/탄소 복합재료에 영향을 미치는 요인에 대한 열화학분석을 수행하였으며, H2O에 의한 탄소 화학작용이 노즐 삭마에 영향을 미침을 확인하였다. Evans 등[8, 9]은 G-90 흑연(밀도 1.9 g/cm3) 노즐 재료의 삭마 과정을 2 종류의 모터를 사용하여 연구하였다. 유효 산화제 질량분율, 연소실 압력, 유효 Re수, 2 종류 노즐의 기하학적 파라미터의 항으로 노즐목 삭마율에 대한 유용한 관계식을 유도하였으며, 실험 자료와 ± 15%(0.05 mm/s)이내로 일치하였다.

      

      
        1.2 연구배경 및 목적
        추진제가 연소하면서 발생하는 고온, 고압의 가스는 노즐을 통과하면서 팽창, 가속된다. 이때 열에너지는 운동에너지로 바뀌고 로켓의 추력이 발생된다. 노즐을 통하여 흐르는 고온가스의 유동은 침식성이 강하여 특수 내열재료를 사용하여야 한다. 이런 특수 내열재료는 내삭마성, 치수안정성, 열충격저항, 내압성능 및 재현성이 우수한 저밀도의 가벼운 물질이어야 한다. 이런 재료는 침식성이 강한 기체 분위기에서 수초에서부터 수분까지도 견디는 성질을 가져야 한다. 

        탄소/탄소 복합재료는 열안정성, 높은 열전도도와 낮은 열팽창 거동 등으로 인하여 열충격에 대한 저항성이 매우 우수하여 노즐재료로서 요구되는 특성에 가장 근접된 재료이다. 또한, 탄소/탄소 복합재료는 페놀재료의 열분해(pyrolysis)시 야기되는 가스 발생을 피할 수 있고, 열팽창계수가 매우 적어 열팽창에 의한 내부 열응력을 줄일 수 있어 설계 단순화를 가져올 수 있으며, 또한, 무게를 줄일 수 있어 노즐 효율을 증대시킬 수 있다. 아울러 탄소/탄소 복합재료는 훌륭한 내열재이면서 동시에 훌륭한 구조재 역할을 담당한다. 탄소/탄소 복합재료는 밀도가 클수록 내삭마성 및 강도 등의 성질이 우수하므로 밀도를 증대시키는 것이 큰 과제이다.

        흑연은 탄소/탄소 복합재료가 개발되기 이전에 노즐 내열재료로 사용되어 왔으며, 열충격에 약한 단점이 있으나 내삭마성이 우수하고 안정적인 열반응 특성을 나타내며, 제작 및 가공이 용이하여 현재도 소형 단시간 추진기관에 많이 사용되고 있다.

        따라서 본 연구에서는 흑연의 열반응 특성을 연구함으로써 탄소계 내열재의 열반응 특성을 파악하고, 고체 로켓 추진기관에의 흑연의 적용 가능성을 확인하고자 하였다.

      

    

    

  
    
      2. 탄소계 내열재의 열반응 특성
      복합재료의 내열(thermal resistance) 및 삭마(ablation) 특성은 우주항공 기술분야에서 매우 중요한 재료의 성질이다. 

      노즐목 부분은 가스의 압력이 높고, 가스의 속도는 음속(Mach 수 1.0)이 되는 곳이다. 열충격과 침식을 많이 받을 뿐만 아니라 노즐벽으로 전달되는 열량이 가장 큰 곳이다. 노즐의 내부벽은 연소 생성물에 의해서 산화되고, 산화되어 약해진 부분이 고속의 연소가스에 의해서 깎여나가는 삭마현상을 겪게 된다. 흑연의 삭마율은 연소실 압력 및 추진제에 따른 산화제 몰분율, 흑연의 밀도에 따라 변화한다.

      
        2.1 기계적 삭마
        고체 로켓 추진기관에서 추진제 내의 알루미늄 입자의 비율은 높은 경우 약 20% 정도 차지한다. 추진제 연소 시 발생되는 산화알루미늄 입자는 높은 열과 큰 운동량을 가지고 로켓 노즐 내부를 유동하게 되며, 고온, 고속의 유체 내부에서 유동하는 입자는 일반적으로 액체 상태로 존재하게 된다. 이러한 액적은 표면장력과 유동, 그리고 액적 간의 속도차이에 의한 항력에 의해서 상대적으로 큰 액적에서 작은 액적으로 분리되므로 액적의 유동 궤적이 상당히 변화하게 되며, 열적 삭마나 기계적 삭마에 의한 노즐 표면의 파손을 가져온다.

        알루미늄 액적이 노즐 삭마에 미치는 영향은 다음과 같이 해석할 수 있다. 연소생성물에 함유된 알루미늄 액적은 일반적으로 기체인 연소생성물보다 무겁기 때문에 연소생성물보다 큰 관성력을 가지고 이동하게 된다. 알루미늄 액적은 연소실을 지나 노즐의 수축부를 지나면서 충돌각도와 노즐목 근처에서의 유동 급가속에 의한 운동량 변화가 발생하게 되고, 노즐벽과 충돌하게 됨으로 수축부의 삭마두께가 급속히 증가한다. 이런 알루미늄 액적에 의한 삭마두께는 액적이 클수록 증가하는 것으로 알려져 있다.

      

      
        2.2 화학적 삭마
        Kuo와 Keswani[6]의 논문을 참조하면 추진제 내의 알루미늄 함량이 증가함에 따라 연소온도는 상승하지만 H2OCO2의 몰분율과 노즐목에서의 삭마율은 감소하는 것을 알 수 있다. 즉, 알루미늄 함량의 증가에 따른 삭마율의 감소는 H2OCO2의 몰분율 감소가 직접적인 원인이라 할 수 있다. 이것은 탄소/탄소 복합재료 노즐목에서의 삭마과정은 알루미늄 입자에 의한 기계적 삭마에 의한 영향보다는 연소생성물에 함유된 H2OCO2와 같은 산화성 가스에 의한 화학적 침식이 중요한 원인이라는 것을 확인할 수 있다. 즉, 탄소구조물에 대한 열반응 메커니즘은 H2OCO2 등의 산화성 가스가 탄소구조물의 탄소와 결합하여 CO, H2로 되는 과정을 거치게 된다. 탄소계 내열재의 표면층에 존재하는 탄소는 고체 로켓 추진기관의 연소생성물과 화학반응을 하게 되며 대표적인 반응은 다음과 같다.

        
          
            
              	
                
                  
                    2
                    C
                    +
                    
                      
                        O
                      
                      
                        2
                      
                    
                    ⟶
                    2
                    C
                    O
                  
                
              
              	
            

          

        

        
          
            
              	
                
                  
                    C
                    +
                    
                      
                        C
                        O
                      
                      
                        2
                      
                    
                    ⟶
                    2
                    C
                    O
                  
                
              
              	
            

          

        

        
          
            
              	
                
                  
                    C
                    +
                    
                      
                        H
                      
                      
                        2
                      
                    
                    O
                    ⟶
                    C
                    O
                    +
                    
                      
                        H
                      
                      
                        2
                      
                    
                  
                
              
              	
            

          

        

        
          
            
              	
                
                  
                    C
                    +
                    
                      
                        2
                        H
                      
                      
                        2
                      
                    
                    ⟶
                    
                      
                        C
                        H
                      
                      
                        4
                      
                    
                  
                
              
              	
            

          

        

        고체 로켓 추진기관의 경우 연소생성물내의 O2 농도는 무시될 정도로 적고, 또한, C와 H2의 반응은 매우 높은 온도에서만 일어나므로 연소 생성물 내에 존재하는 CO2 또는 H2O와 노즐벽면의 C 사이의 화학반응이 지배적인 역할을 한다. 이러한 반응성분들은 연소 중 노즐 표면 위에 형성된 난류 경계층을 통과, 확산되고 탄소와 반응하여 노즐 삭마를 일으킨다. 따라서 탄소의 삭마율은 화학반응과 확산에 의해 영향을 받는다고 할 수 있다. 본 연구에서는 이와 같이 노즐 삭마에 지배적인 역할을 하는 CO2와 H2O의 몰분율 합을 산화제 몰분율로 정의하였다.

        노즐 삭마에 영향을 미치는 또 다른 중요한 변수는 연소압력이다. 노즐 표면에 형성된 경계층을 따라 노즐표면으로의 산화성분의 질량 전달율은 가스상 밀도, 즉 압력에 비례한다. 압력의 감소는 가스상 밀도의 감소 원인이 된다. 난류 경계층으로의 질량 전달율은 밀도에 직접적으로 비례하므로 압력의 감소는 노즐 표면으로의 산화성분들의 공급 감소를 초래한다.

      

    

    

  
    
      3. 시    험
      
        3.1 시험재료
        본 연구에 사용된 흑연은 밀도가 1.74 g/cm3 이고, 미국 Union Carbide사(상품명 ATJ)에서 고압성형 공정으로 제작한 것이다. 

      

      
        3.2 시험방법 및 추진기관 형상
        지상연소시험은 3 종류의 일반적인 노즐형태를 갖는 추진기관을 사용하여 수행하였다(Fig. 1 참조). De-Laval 형태의 노즐을 갖는 추진기관은 3 종류의 서로 다른 형상의 추진기관으로 시험하였고, 토출관(blast tube) 형태의 노즐을 갖는 추진기관은 3 종류의 서로 다른 형상의 추진기관으로 시험하였으며, 내삽(submerged) 형태의 노즐을 갖는 추진기관은 4 종류의 서로 다른 형상의 추진기관으로 시험하였다. 총 10 종류의 서로 다른 형상의 추진기관에 다양한 추진제를 적용하였고, 노즐목 위치에 흑연을 적용하여 48회의 연소시험을 수행하였다. 

        
          
          

          Fig. 1. 
				
          

          
            Schematic of three types of solid rocket propulsion system.
          
          

          

        

        분석에 포함된 추진기관은 연소시험 후 분석 자료의 신뢰성 및 재현성을 향상시키기 위하여 20℃의 항온실에서 24시간 이상 보관 후 연소시험을 수행한 추진기관을 선별하여 분석하였다. 항온실 보관온도에 따라 노즐목 삭마율의 차이를 나타내며, 일반적으로 저온＜상온＜고온의 순서로 증가하는 경향을 나타낸다. 또한, 선별된 추진기관의 최소 노즐목 내경은 37.8 mm (DL1)이다. 연소시험 시 추진제 연소시간, 연소실 압력, 추력을 측정하였으며, 연소시험 후 노즐 내면에서의 위치별 삭마두께를 측정하여 단위 시간당 제거된 재료의 두께를 나타내는 삭마율을 구하였다.

      

      
        3.3 삭마율 측정
        흑연의 지상연소시험 후 측정 결과를 Table 1∼3에 나타내었다.

        Table 1은 3 종류의 일반적인 노즐형태를 갖는 추진기관을 사용하여 10 종류의 서로 다른 형상의 추진기관을 사용하여 지상연소시험을 수행한 후 연소실 평균압력에 따른 노즐목 위치에서의 삭마율 측정 결과를 정리한 것이다.

        
          Table 1. 
				
          

          
            Measured ablation rate of graphite at nozzle throat according to chamber pressure in ten kinds of solid rocket propulsion system.
          
          

        

        
          
            
              	nozzle type
              	rocket propulsion name
              	average chamber pressure (psia)
              	measured ablation rate (mm/s)
            

          
          
            	De-Laval
tyle
            	DL1
            	934
1000
1017
            	0.106
0.112
0.177
          

          
            	DL2
            	1359
1363
1417
            	0.228
0.229
0.239
          

          
            	DL3
            	1600
1404
            	0.344
0.230
          

          
            	blast tube
type
            	BT1
            	860
884
830
            	0.171
0.180
0.168
          

          
            	BT2
            	1710
1710
            	0.270
0.274
          

          
            	BT3
            	1330
1490
1320
1340
1400
1260
1260
            	0.128
0.130
0.121
0.158
0.148
0.165
0.190
          

          
            	submerged
type
            	SM1
            	1170
1160
1140
            	0.272
0.284
0.279
          

          
            	SM2
            	1471
1216
            	0.241
0.184
          

          
            	SM3
            	1070
1145
1075
1035
1075
1089
1063
1090
1090
1087
1096
1088
1086
1087
1095
1084
            	0.328
0.300
0.303
0.282
0.320
0.265
0.304
0.293
0.290
0.285
0.289
0.270
0.291
0.274
0.276
0.286
          

          
            	SM4
            	1860
1860
1670
1750
1605
1610
1630
            	0.408
0.417
0.341
0.407
0.329
0.356
0.424
          

        

        

        Table 2는 2 종류의 일반적인 노즐형태를 갖는 추진기관을 사용하여 2 종류의 서로 다른 형상의 추진기관을 사용하여 지상연소시험을 수행한 후 연소가스의 산화제 몰분율에 따른 노즐목 위치에서의 삭마율 측정 결과를 정리한 것이다. 즉, 연소가스의 산화제 몰분율이 서로 다른 2 종류의 추진제를 동일한 추진기관에 적용하여 시험하였다. 

        
          Table 2. 
				
          

          
            Measured ablation rate of graphite at nozzle throat according to oxidizer mole fraction in two kinds of solid rocket propulsion system.
          
          

        

        
          
            
              	nozzle type
              	rocket propulsion name
              	oxidizer mole fraction, X
              	measured ablation rate (mm/s)
            

          
          
            	De-Laval tyle
            	DL1
            	0.164
0.164
0.488
            	0.106
0.112
0.177
          

          
            	blast tube type
            	BT3
            	0.062
0.062
0.062
0.062
0.062
0.136
0.136
            	0.128
0.130
0.121
0.158
0.148
0.165
0.190
          

        

        

        Table 3은 3 종류의 일반적인 노즐형태를 갖는 추진기관을 사용하여 10 종류의 서로 다른 형상의 추진기관을 사용하여 지상연소시험을 수행한 후 산화제 몰분율에 따라 노즐목 위치에서의 삭마율 측정 결과와 유도된 삭마율 관계식으로부터 계산된 결과를 정리한 것이다.

        
          Table 3. 
				
          

          
            Calculated ablation rate from correlation and measured ablation rate of graphite at nozzle throat in ten kinds of solid rocket propulsion system.
          
          

        

        
          
            
              	oxidizer mole fraction, X
              	rocket propulsion name
              	measured ablation rate (mm/s)
              	correlated ablation rate (mm/s)
            

          
          
            	0.4 ≥ X
            	DL1
            	0.177
            	0.245
          

          
            	DL3
            	0.344
0.230
            	0.326
0.293
          

          
            	BT1
            	0.171
0.180
0.168
            	0.149
0.153
0.146
          

          
            	BT2
            	0.270
0.274
            	0.394
0.394
          

          
            	SM2
            	0.241
0.184
            	0.293
0.250
          

          
            	SM3
            	0.328
0.300
0.303
0.282
0.320
0.265
0.304
0.293
0.290
0.285
0.289
0.270
0.291
0.274
0.276
0.286
            	0.240
0.254
0.241
0.234
0.241
0.244
0.239
0.244
0.244
0.243
0.245
0.244
0.243
0.243
0.245
0.243
          

          
            	SM4
            	0.408
0.417
0.341
0.407
0.329
0.356
0.424
            	0.398
0.398
0.364
0.379
0.353
0.354
0.357
          

          
            	0.15 < X < 0.4
            	DL1
            	0.106
0.112
            	0.106
0.112
          

          
            	X ≤ 0.15
            	DL2
            	0.228
0.229
0.239
            	0.256
0.257
0.265
          

          
            	BT3
            	0.128
0.130
0.121
0.158
0.148
0.165
0.190
            	0.167
0.183
0.166
0.168
0.174
0.246
0.246
          

          
            	SM1
            	0.272
0.284
0.279
            	0.209
0.207
0.204
          

        

        

        삭마두께는 최소 노즐목(throat) 위치에서 측정한 연소시험 전후 내경의 차이로 계산되며, 3차원 측정 장비를 사용하여 측정하였다. 노즐목 삽입재의 열반응 특성은 단위시간당 삭마두께, 즉 삭마율을 사용하여 분석하였다.

      

    

    

  
    
      4. 시험결과 분석
      
        4.1 연소실 압력에 따른 변화
        Fig. 2는 10 종류의 서로 다른 형상의 추진기관에 대한 연소실 평균압력 변화에 따른 흑연의 삭마율을 나타낸 것이다.

        
          
          

          Fig. 2. 
				
          

          
            Effect of average chamber pressure on ablation rate of graphite.
          
          

          

        

        Fig. 2로부터 알 수 있듯이 48회의 시험 결과 연소실 평균압력이 증가함에 따라 삭마율이 증가하는 경향을 보임을 알 수 있다. 동일한 형상을 갖는 추진기관에서는 연소실 평균압력 변화가 크지 않은 경우 유사한 삭마율을 나타내고 있다. 3 종류의 서로 다른 노즐형태의 추진기관에서도 전체적인 경향과 마찬가지로 연소실 평균압력이 증가함에 따라 삭마율이 증가함을 보인다. 

        노즐 표면에 형성된 경계층을 따라 노즐 표면으로의 산화성분의 질량 전달율은 가스상 밀도,즉 압력에 비례한다. 압력의 증가는 가스상 밀도의 증가 원인이 된다. 

        난류 경계층으로의 질량 전달율은 밀도에 직접적으로 비례하므로 압력의 증가는 노즐 표면으로의 산화성분들의 공급 증가를 야기하므로 압력이 상승함에 따라 삭마율도 증가함을 알 수 있다. 

        또한, Fig. 2로부터 알 수 있듯이 연소실 평균압력이 상승함에 따라 삭마율이 증가하는 경향을 보이고 있으나 동일한 연소실 평균압력을 갖는 서로 다른 추진기관의 경우 동일한 삭마율을 나타내지 않고 삭마율이 일정한 범위의 띠를 나타내고 있다. 이는 삭마율이 연소실 압력 뿐만아니라 다양한 요인에 의해 영향을 받기 때문으로 판단된다. 즉, 4.2절에서 언급할 연소가스의 산화제 몰분율, 추진제 내 금속함유여부, 경계층 발달길이, 노즐목 반경에 대한 노즐목 곡률반경의 비, 급가속 유동에 의한 층류화, 노즐목 크기 등이다. 따라서 향후 이러한 다양한 인자들에 대한 추가적인 연구가 필요하다.

      

      
        4.2 산화제 몰분율에 따른 변화
        Fig. 3은 2 종류의 서로 다른 형상의 추진기관에 대한 연소가스의 산화제 몰분율 변화에 따른 흑연의 삭마율을 나타낸 것이다. 여기에서 동일한 형상의 추진기관의 연소실 평균압력은 약간의 차이를 보이고 있다.

        
          
          

          Fig. 3. 
				
          

          
            Effect of oxidizer mole fraction, X on ablation rate of graphite.
          
          

          

        

        Fig. 3으로부터 알 수 있듯이 2 종류의 서로 다른 형상의 추진기관에 대한 시험 결과 산화제 몰분율이 증가함에 따라 삭마율이 증가하는 경향을 보임을 알 수 있다. 동일한 형상의 추진기관에서는 산화제 몰분율이 증가함에 따라 유사한 삭마율로 증가하지만 서로 다른 형상의 2 종류의 추진기관에서는 산화제 몰분율이 증가함에 따라 삭마율 상승 기울기가 차이를 보이고 있다. 여기에서 De-Laval type (DL1)에서 산화제 몰분율이 큰 경우의 삭마율 측정치가 한군데뿐이고, blast tube type (BT3)에서는 동일한 산화제 몰분율에서 삭마율이 서로 차이를 보이고 있다. 이의 원인도 4.1절에서 언급한 다양한 삭마율 영향 인자에 기인하는 것으로 판단된다.

      

      
        4.3 삭마율 관계식 유도
        삭마율에 영향을 미치는 인자는 앞에서 분석한 연소실 압력과 산화제 몰분율 이외에 다양하게 존재한다. 본 연구에서는 상기 2 가지 영향 인자 이외에 노즐목 크기를 포함하여 3 가지의 영향 인자를 고려하였다. 노즐목 소재의 밀도는 중요한 영향 인자 중 한가지이나 적용 소재가 흑연 1 종류로 한정되므로 본 연구에서는 분석에서 제외하였다. 상기 3 가지의 영향 인자를 고려하여 10 종류의 서로 다른 형상의 추진기관에 대한 삭마율 관계식을 유도하면 다음의 Eq. 1과 같다.
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        여기에서, ρm은 흑연의 밀도(kg/m3), ṙa는 노즐목에서의 삭마율(m/s), XH2O와 XCO2는 각각 노즐목에서의 연소가스의 H2O와 CO2의 산화제 몰분율, Pch는 연소실 평균압력(Pa), Dt는 시험 전 노즐목 내경(m)이다. 산화제 몰분율의 지수 a는 산화제 몰분율의 합, 즉  X = (XH2O + XCO2)의 값이 0.4이상일 경우는 1.45, 0.15이하일 경우는 0.55, 그 사이일 경우는 1.0이다. Eq. 1에서 각각의 지수는 연구논문을 참조하고, 경험을 통하여 측정치와 가장 근접한 계산 값을 얻을 수 있도록 택하였다.

        Fig. 4는 10 종류의 서로 다른 형상의 추진기관에 대한 삭마율 측정치와 유도된 삭마율 관계식 Eq. 1을 사용하여 계산된 흑연의 삭마율을 나타낸 것이다. 측정 결과와 비교하여 ± 25% (0.10 mm/s) 이내로 일치하였다. Fig. 4에서 빨강색 원 내부의 2개 데이터(BT2)는 tubular 노즐 형상을 갖는 추진기관이며, 이로 인하여 노즐목의 삭마율 측정치가 감소된 것으로 판단된다.

        
          
          

          Fig. 4. 
				
          

          
            Comparison of calculated ablation rate from correlation with measured ablation rate of graphite.
          
          

          

        

      

    

    

  
    
      5. 결    론
      고체 로켓 추진기관의 노즐목 삽입재에 적용하는 흑연의 삭마율 특성을 분석하였다. 지상연소시험은 3 종류의 일반적인 노즐형태를 갖는 추진기관, 즉 De-Laval 형태, 토출관(blast tube) 형태, 내삽(submerged) 형태의 노즐을 갖는 추진기관을 사용하여 수행하였다. 10 종류의 서로 다른 형상의 추진기관에 다양한 추진제를 적용하였고, 노즐목 위치에 흑연을 적용하여 총 48회의 연소시험을 수행하였다. 연구 결과에 대한 결론은 다음과 같다.

      
        	1. 연소실 평균압력이 증가함에 따라 삭마율이 증가하는 경향을 보인다. 동일한 형상을 갖는 추진기관에서는 연소실 평균압력 변화가 크지 않은 경우 유사한 삭마율을 나타내고 있다. 3 종류의 서로 다른 노즐형태의 추진기관에서도 전체적인 경향과 마찬가지로 연소실 평균압력이 증가함에 따라 삭마율이 증가함을 보인다.


        	2. 연소가스의 산화제 몰분율이 증가함에 따라 삭마율이 증가하는 경향을 보인다. 동일한 형상의 추진기관에서는 산화제 몰분율이 증가함에 따라 유사한 삭마율로 증가하지만 서로 다른 형상의 2 종류의 추진기관에서는 삭마율 상승 기울기가 차이를 보이고 있다.


        	3. 연소실 압력, 연소가스의 산화제 몰분율, 노즐목 크기 등 3 가지의 영향인자를 고려한 삭마율 관계식을 유도하였으며, 측정 결과와 비교하여 ± 25% (0.10 mm/s)이내로 일치하였다. 또한, 노즐목 소재의 밀도, 추진제 내 금속함유여부, 경계층 발달길이, 노즐목 반경에 대한 노즐목 곡률반경의 비, 급가속 유동에 의한 층류화 등 삭마율에 영향을 미치는 다양한 인자들에 대한 추가적인 연구를 수행하여 삭마율을 하나의 식으로 표현하는 연구가 지속되어야 할 것이다. 
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