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            Abstract
          
        

        
          데토네이션을 이용한 유체역학적 정적연소 기술은 현재의 정압연소 시스템의 효율 및 성능 한계를 극복할 수 있는 획기적 미래 추진 기술로 주목받고 있다. 지난 수년간 RDE의 기초적인 작동 실험과 CFD를 이용한 이론 분석 등 수많은 연구가 진행되었다. 본 논문에서는 아직 부족한 국내 RDE 연구에 참고가 되고자하는 목적으로 근래의 세계 각지에서 수행되고 있는 RDE 연구의 동향 및 핵심 기술에 대한 포괄적 고찰을 수행하였다.

        

        
          
            초록
          
        

        
          Fluid dynamic constant volume combustion technology detonation has been paid attention as a “game-changing” technology to overcome the efficiency and performance limitation of the present constant pressure combustion systems. For the past several years, a number of experimental and CFD-based theoretical studies have been conducted for the basic operation tests of RDE’s. Present paper include a comprehensive survey on the research activities on RDE and its core technologies comprehensively to provide a direction for the future RDE researches, yet unfamiliar domestically.
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      1. 서    론
      Brayton 사이클에 기반을 두는 정압연소 방식의 항공우주 추진기관의 성능은 압력비에 의존한다. 그러나 개방형 연소기를 가진 동력장치에서 압력비 증가는 기계적 한계로 어려움을 겪고 있어, 데토네이션 파를 이용하여 유체역학적으로 CVC를 구현하여 연소과정에서 압력 상승을 얻을 수 있는 PGC 방식에 대한 연구가 근래에 들어 많은 관심을 얻고 있다. PGC는 추진기관의 사이클 효율을 15~30% 가량 증가시킬 수 있는 “Game-Changing” 기술로 여겨져 지난 십여 년간 해외에서 활발한 연구가 진행되고 있으나 국내에서는 관련 기초연구 일부와 PDE 방식의 실험 연구가 일부 진행 중이다[1]. PDE 방식의 PGC 연구에 대해서는 이전의 동향 고찰에서 살펴본 바 있으며[1], 본 논문에서는 최근 활발하게 진행되고 있는 RDE 방식의 PGC 추진기관의 연구 동향에 대하여 살펴보고자 한다. 

      동력장치의 효율을 높이기 위한 CVC 방식에 대한 연구는 오래전부터 진행되었다. 1900년대 초반의 Holzwarth 가스터빈이나 1950년대의 Napier Nomad 엔진이 기계적 방법으로 CVC를 구현한 초기의 개발 사례로 여겨지지만, 복잡한 시스템과 무거운 중량으로 인하여 추력 대 중량비가 중요한 항공 엔진 분야에서 가스터빈에 비해 경쟁력이 떨어져 사장되었다[2,3]. 근래에 들어서는 복잡하고 무거운 기계장치 없이 데토네이션 파를 이용하여 유체역학적 방법으로 CVC를 구현하는 방법이 주목을 받고 있다. 이를 이용한 방법들 가운데에는 PDE, Wave Rotor 및 RDE 등의 개념이 존재하며, 1990년대 후반 PDE의 실증모델 연구가 본격적으로 진행되었으나, PDE는 낮은 작동 주파수와 소음, 진동 등의 문제로 인하여 체계 종합에 어려움을 겪고 있어[4], 최근에는 연속적으로 작동하는 RDE에 대한 연구가 중점적으로 진행되고 있다. RDE 연구에 대한 국제적 관심은 2011년 개최된 International Workshop on Detonation for Propulsion (IWDP) 등의 학술대회를 통하여 지속적인 연구 교류로 이어지고 있다.

      본 논문에서는 RDE 연구에 대한 세계 각지에서 진행된 연구 동향 분석을 소개함으로써, 아직 활발하지 않은 국내의 관심을 환기하고자 한다. 논문의 분량에 따라 불가피하게 Part I, II로 나누어, Part I에서는 2장에서 데토네이션 엔진의 기본적인 특징과 작동 원리, 그리고 3장에서는 초기에 진행된 연구에 대하여 소개한다. Part I 마지막에 4장에서는 최근 2000년 들어서 진행된 RDE의 기초 지상시험을 소개하며 마무리 한다. 이어 Part II 에서는 2010년 이후의 최근 진행된 이론과 실험 관련의 내용을 다루도록 하겠다.

    

    

  
    
      2. PCG 추진기관의 개요와 작동 메커니즘
      
        2.1 정적연소 사이클의 효율
        데토네이션 추진진관의 열효율에 대해서는 이전에 보다 구체적으로 기술한 바 있어[1], 본 논문에서는 다음과 같이 간략이 요약한다. Fig. 1은 여러 열역학적 사이클들을 비교하기 위하여 도식화한 P-V 선도이다. Humphrey 사이클은 Fig. 1과 같이 압축 후, CVC 과정을 포함하여 Brayton 사이클에 비해 높은 열역학적 효율을 얻을 수 있다. 데토네이션 파를 이용한 연소 방식의 열역학적 사이클은 Humphrey 사이클과 매우 유사하며, 데토네이션 파의 압축효과로 인하여, 별도의 압축기 없이 작동 가능하며, 압축기를 장착하는 경우 추가적인 효율 향상이 가능하다.

        
          
          

          Fig. 1. 
				
          

          
            Humphrey cycle(left), Brayton cycle(right)[3].
          
          

          

        

      

      
        2.2 작동 메커니즘 비교
        통상의 정압연소와 유체역학적으로 PGC를 구현하는 대표적인 방법인 PDE와 RDE를 비교하기 위하여 각 연소 방식을 마이크로 가스터빈에 적용한 개념도를 Fig. 2에 도시하였다.

        통상의 가스터빈 엔진 Fig. 2(a)에서는 압축기와 터빈 사이의 연소기에서 환형으로 규칙적으로 배열된 연료분사기에서 분사된 연료가 공기와 혼합되어 정압연소로 연속적으로 작동한다. 가스터빈 연소기를 PDE로 대체한 Fig.2(b)의 PDE-가스터빈은 관형태의 다수의 PDE를 엔진 내에 환형으로 배치하며, 각 PDE에서는 연료 분사와, 혼합에 이어, 점화와 DDT (Deflagration to Detonation Transition)을 거쳐 데토네이션이 관내를 전파한 후, 연소가스가 터빈을 통하여 팽창한다. 이후 압축공기로 연소가스를 배기 후 다시 연료를 분사하는 과정이 반복된다. 이때 터빈은 불연속적인 반복 하중을 받는 상태에 놓이며, 이러한 불연속 작동 특성은 기계적인 복잡도와 신뢰도에 문제를 가져와 체계 통합의 난제로 작용하고 있다. PDE의 불연속 작동 특성을 완화하고 유효 추력을 향상시키기 위해서는 높은 작동 주파수가 필요하지만, 반복적인 연료공급과 연소의 작동 특성상 단일 PDE에서는 100~200 Hz 정도가 구현 가능한 최대 주파수로 여겨지고 있다.

        
          
          

          Fig. 2. 
				
          

          
            Schematics of PDE and RDE integrated into micro-gas turbine.
          
          

          

        

        Fig. 2(c)는 RDE로 가스터빈의 환형 연소기를 대체한 개념도이다. 이러한 방법으로 환형 연소기에서 발생한 데토네이션 파는 원주 방향으로 선회하며 연료-공기 혼합 기체를 압축-연소시키고 하류로 팽창한다. 데토네이션 파의 후방에 발생한 고압영역의 부분에는 연료-공기의 공급이 일시 중단 되지만, 연소가스가 팽창한 이후에는 미연 연료-공기 혼합 기체가 기연 가스를 밀어내고 삼각형 모양의 공간을 차지한다. 이후 새로운 데토네이션 파가 혼합기체를 연소시키는 과정이 반복된다. 데토네이션 파가 주기적으로 연소한다는 면에서는 PDE와 유사할 수 도 있지만, 데토네이션 파는 환형의 연소기를 약 수 km/s 의 데토네이션 전파속도로 이동하므로 작동 주파수는 수 kHz에 이른다. 수 kHz의 작동 주파수는 통상의 가스터빈엔진에서 소음, 진동에 의한 주파수와 같은 정도의 수준이므로 실질적으로는 연속적인 작동 특성을 가진다고 볼 수 있다.

        일반적으로 RDE에서 점화는 소형 PDE 등을 점화기로 활용하여 데토네이션을 직접 발생(direct initiation)시키는 방식을 이용하며, 이후 연료가 공급되는 한 재점화 없이 연속적으로 작동한다. 따라서 RDE는 가스터빈 연소기와 형상 및 운용의 측면에서 매우 유사한 특징을 가지며, 이러한 유사성은 PDE보다 RDE가 기존 가스터빈을 대체하여 산업 저변에 적용되기에 보다 유용한 장점과 기존 가스터빈에 적용되는 각종 기술과 연구를 RDE에 쉽게 적용 시킬 수 있는 장점으로 여겨지고 있다[5,6]. RDE에서는 기계적으로 회전하는 부분이 없으며 데토네이션 파가 연소실을 선회하는 것이기 때문에 “rotating” 이라는 용어에는 오해의 소지가 있다. 이 때문에 이전의 초기 연구에서는 Continuous Detonation Engine (CDE), Continuously Rotating Detonation Engine (CRDE) 또는 “spin” 데토네이션 등의 용어가 혼용되어 사용된바 있다. 그러나 CDE는 “standing” 데토네이션을 이용하는 다른 개념까지 포괄하는 너무나 일반적인 용어일 수 있고, “spinning” 데토네이션은 임계조건에서 데토네이션 파면 삼중점이 회전하는 경우를 일컫는 용어이므로 혼돈을 가져올 수 있어 사용이 기피되고 있다.

        용어의 정확도면에서는 CRDE 가 가장 나은 용어로 여겨지지만, 데토네이션파가 환형 연소기 내를 연속적으로 선회하는 것이므로 연소기 단면이가 반드시 원형일 필요는 없으므로 “rotating” 용어가 가장 적합한 것은 아니다. 그러나 가장 기본적인 형상이 원형 단면의 환형 연소기이므로 RDE 용어가 지배적으로 가장 널리 받아들여지고 있다. 아울러, PDE나 RDE는 다른 부가장치 없이 자체적으로 추진력을 낼 수 있기 때문에 “엔진(engine)”으로 지칭되며, 압축기와 터빈을 연계하여 연소기로 이용되는 경우에도 PDC, RDC와 같이 연소기(combustor)로 지칭하는 경우도 있지만 일반적으로는 PDE 또는 RDE로 부르는 것이 보편적이다.

      

    

    

  
    
      3. 초기의 RDE 연구
      
        3.1 1970~80년대의 초기 RDE 연구
        최초의 RDE 연구는 러시아의 Novosibirsk Institute of Hydrodynamics (NIH)에서 시작되었다. Voitsekhovskii 등은 연소실의 형상, 유량의 공급 조건이 데토네이션 형성과 안정화에 미치는 영향에 대해 다양한 조건에서 소형 RDE의 데토네이션 발생과 안정성을 연구하였다. 실험은 연소실 축 방향을 따라 나란히 설치된 카메라 6 대와 압력센서를 통하여 연소실 내부의 데토네이션 촬영과 압력을 측정하였다. 실험 결과 횡 방향의 데토네이션 속도가 이론적으로 예상된 1.84c(c : sound of speed)와 비슷하게 나왔고 연소실의 벽면에 보다 고온, 고압이 형성되는 것을 확인하였다. 또한 연소실 면적이 변하는 형태, 환형이 아닌 여러 형태의 연소실에서도 데토네이션 발생을 실험하였다[7-16].

        이후 1980년대에는 Lavrentyev Institute of Technology(LIT)와 공동 연구로 진행하였다. Bykovskii 등은 연소실로 공급되는 연료의 마하수가 3 이상에선 데토네이션 발생이 불안정하거나 형성되지 않는 것을 실험결과 확인하였다. 또한 면적이 일정한 연소실의 데토네이션은 압축과정에 의해 후류에서 천음속이 천이되는 것과 다양한 범위의 연료-산화제 비율에서 데토네이션이 안정되는 것을 실험결과 확인하였다. 그리고 실험을 통하여 촬영한 데토네이션 충격파 사진을 이용해 이 당시 이론적으로 계산한 결과와 비교하였다. 그 결과 데토네이션과 압력 등 수치적 결과는 비슷하지만 충격파 전면부의 크기와 모양이 대체적으로 다르게 나타났다[12-22].

        미국에서는 초기의 PDE 연구를 수행하였던 Michigan 대학의 Nicholls 등이 러시아의 연구를 재현하기 위한 연구를 수행하였다. Nicholls 등은 Fig. 5와 같은 소형 RDE를 제작하여 실험 및 이론 연구를 병행하였다. 이론 연구를 통해 이전까지 계산에서 진행방향을 한 방향으로 고정 후 계산했지만, 방향 고정 없이 양 방향의 데토네이션의 이론 계산 결과를 얻었다. 실험 연구는 환형 연소실을 가지는 소형 RDE를 제작하여 분사기의 형태와 초기 공급유량의 난류정도, 조기 점화에 관한 실험을 수행하였다. 그러나 안정된 연속작동이 실패함에 따라 전체적인 성능과 여러 중요한 문제는 미결 상태로 남게 되었다[23-25].

        
          
          

          Fig. 3. 
				
          

          
            Fragments of TDW photographic records in H2 -air mixture[16].
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 4. 
				
          

          
            Sketch of an annular detonation and domain of the numerical solution of the problem[21].
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 5. 
				
          

          
            Photographs showing diaphragm holder in annular motor[23].
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 6. 
				
          

          
            RDE by University of Poitiers[28].
          
          

          

        

      

      
        3.2 2000년대 중반의 RDE 연구
        러시아의 RDE 연구가 서방에 전해지게 된 계기는 Falempin 등이 주도하는 MBDA (Matra BAe Dynamics Alenia Marconi Systems)의 프랑스 연구팀이 극초음속 비행체 개발을 위하여 LIH와 협력하면서 부터이다. Bykovskii 등은 상단로켓용 RDE를 공동연구하면서 0.4, 1.1, 2.15 m 크기의 동일한 연소실 외경과 내압 조건의 RDE와 소형액체로켓을 제작하고 실험하여 성능을 비교하였다. 실험을 통하여 RDE가 로켓엔진에 비해 비추력이 최대 10% 높은 결과를 보였다. 이 밖에 연소실 외벽을 통한 열전달과 열부하에 의한 피로 파괴를 고려한 탄소/실리콘 복합재료의 호환성과 추력 방향 조절 등의 연구를 진행하였다[26,27]. 아울러 FLUCEPA 전산유체역학 (Computational Fluid Dynamics, CFD) 해석 코드와 H2 - O2의 9 step 화학모델을 이용한 전산 해석으로 전방 데토네이션 속도 및 압력구배를 동일 조건의 PDE와 비교하여 질량유량과 T/W가 증가하고 상대적으로 낮은 연소실 압력과 넓은 당량비 영역에서 작동이 가능하단 결론을 얻었다. 하지만 일부 조건에서 데토네이션이 일정하지 않은 결과를 보였으며, 이 원인을 연소 혼합물의 혼합 정도, 연소실 형상과 질량유량의 영향으로 판단하였다[27].

        이들의 공동연구는 이후 Poitiers 대학에서 실험용 소형 RDE를 제작하여 실험하는 위탁연구로 이어졌다. 이때 제작된 RDE는 미국과 러시아와 같이 많은 수의 작은 분사기 구멍을 가공하는 방식이 아니라, 연소기 부품이 일정 유격을 가지고 환형의 분사기를 형성하도록 설계하였다. 또한 내부와 외부 벽면에 물을 순환시키는 냉각장치를 설계해 이전과 비교하여 장시간 작동이 가능하였다. 점화는 소형 PDE를 점화 장치로 사용하였으며 다양한 당량비 및 공급 압력 등 조건을 변화시키며 연소실의 압력, 온도를 측정하였다[28]. 또한 Davidenko 등은 “unwrapping” 방법과 주기경계조건 적용으로 환형 RDE를 이차원으로 모델링하는 방법을 적용하여 다양한 조건에서의 성능을 CFD 해석을 통하여 연구하였다[29].

        같은 시기 Warsaw University of Technology (WUT)의 Wolanski 등도 Nagoya 대학의 Fujiwara 등과 함께 RDE 연구를 시작하였다[30]. 한편, 이전의 CFD해석 연구에서는 수치해의 해상도가 낮아 데토네이션 셀 구조를 포착하지 못하였다. 이 때문에 RDE의 연소현상에 대하여 데토네이션 현상인지 일부 회의적 의견이 있었다. Hishida 등은 RDE 유동의 고해상도 해석을 통하여 데토네이션 셀 구조를 포착함으로써, RDE의 연소현상이 데토네이션 현상임을 명확히 하였다[34]. 이들은 수소-산소-아르곤 혼합기체를 0.2 MPa, 300 K 조건으로 공급하여 상세한 데토네이션 구조를 파악하였으며, 4,700 s의 비추력을 얻을 수 있었다.

        
          
          

          Fig. 7. 
				
          

          
            Numerical smoked-foil record(left) and temperature distribution(right) in RDE [34].
          
          

          

        

      

    

    

  
    
      4. 2010년대 초반 각국의 실험 연구
      2008년 DARPA는 가스터빈 엔진에 CVC를 결합하여 마하수 4까지 작동하는 엔진을 개발하는 Vulcan 프로그램을 착수하였다. 이 시기 미국 내에서 알려진 CVC 기술은 PDE나 Wave Rotor 기술이었으나, 두 기술 모두 저주파 작동 특성으로 인하여 체계통합에 어려움을 겪은 것으로 보인다[1]. 2010년 Vulcan 프로그램의 2단계에 진입하면서 목표를 축소하여 함정용 엔진에서 열효율 향상을 증명하는 것으로 사업의 목표를 전환하였으며, PDE나 Wave Rotor의 한계를 극복할 수 있는 RDE에 새로이 관심을 가지게 되었다[35].

      Fig. 9는 Air Force Research Laboratory (AFRL)에서 제작한 RDE 및 가시화 사진과 CFD 해석 결과이다. AFRL의 실험은 산소와 공기를 산화제로 사용해 실험하여 수 십초 안정적으로 진행되어 이전에 비하여 장시간 작동 실험 결과를 얻었으며, 이를 바탕으로 이전에 진행된 이론 연구를 검증하였다. 연소실 외벽을 석영(quartz)로 제작하여 데토네이션 가시화를 수행함으로써, 이차원 CFD의 결과와 비교하였으며[35], 연소실 외벽에 열전대를 설치하여 외벽을 통한 열유량을 측정하는 실험을 수행하였다[36]. 외벽의 열유량 자료는 이후 Roy A. 등에 의해서 수치적 분석을 통해 RDE 연소실의 냉각 문제를 연구하는 자료가 되었다[37]. 이때 제작된 RDE의 연소실 외경은 이전의 연구에 비하여 다소 큰, 3, 6, 20 in(76.2, 152.4, 508 mm)로써, 연소실 크기에 따른 성능 영향을 확인할 수 있었다[35,38].

      
        
        

        Fig. 8. 
				
        

        
          Optically accessible RDE(a) and comparison of experiment and simulation(b)[35].
        
        

        

      

      
        
        

        Fig. 9. 
				
        

        
          Recent progress in Rotating Detonation Engine Development at Aerojet Rocketdyne[39].
        
        

        

      

      Fig. 10은 Aerojet-Rocketdyne의 RDE 실험 사진이다. 이들은 모듈화한 시스템 설계로 2010년에 200회 이상의 실험을 성공적으로 수행하였다[39]. Purdue 대학과 Pennsylvania 주립대도 개별적으로 RDE를 제작해 실험을 진행 중에 있다. 특히 Purdue 대학의 경우 최근 액체 산소를 사용한 작동 실험을 성공해 액체연료를 이용한 RDE 작동 특성을 실험 중에 있다[40]. Aerojet Rocketdyne의 이후 실험은 실용화를 염두에 두고 효율적인 작동을 위하여 플라즈마를 이용한 점화시스템과 복합 액체연료, 교환 가능한 인젝터와 다양한 형태의 노즐 등 다양한 연구를 진행 중에 있다[40].

      
        
        

        Fig. 10. 
				
        

        
          The schematic photograph of the research stand[41].
        
        

        

      

      Wolanski 등은 2000년 중엽부터 RDE를 제작하여 일본 등 각국의 연구자와 공동연구를 진행하였다. 실험과 2D, 3D CFD를 이용한 이론 연구를 병행하여 RDE를 이용한 추진기관 개발을 위하여 메탄, 에탄, 프로판, 산소와 공기 등의 다양한 기체를 다양한 고도 조건을 모사한 실험조건에서 연구를 진행하여 기본적인 기체 연료와 산화제를 사용한 데토네이션의 특성을 확인하였다[31,32]. 용이한 데토네이션 발생을 위하여 기체 수소를 혼합한 케로신과 공기를 사용한 실험 에서 기체 수소와 액체 케로신의 비율에 관계없이 C-J 데토네이션 속도보다 20~25% 감소된 전파속도를 관측하였으며 이를 여러 연료가 혼합된 케로신의 특성으로 분석하였다[33]. 

      일본은 Japan Aerospace Exploration Agency (JAXA)를 중심으로 Nagoya 대학, Tsukuba 대학, Aoyama Gakuin 대학 등에서 RDE를 연구하고 진행하고 있다. Kasahara 등은 소형 RDE를 제작하여 작동과 데토네이션 전파 특성 등을 실험하였다[41]. 초기에는 데토네이션의 전파 특성 파악에 초점을 맞추어 짧은 시간 동안 작동 실험을 진행하였으며, 이후 RDE의 성능 측정을 위하여 탄동 진자(ballistic pendulum)와 레이저 변위 측정을 통하여 정밀한 추력 측정을 수행하였다[42,43].

      현재 일본과 미국은 상대적으로 짧은 연구 이력에도 불구하고, PDE 등의 데토네이션 추진기관에 대한 축적된 경험을 바탕으로 매우 높은 수준의 시제품을 시험하는 수준에 이른 것으로 여겨진다. Fig. 11은 효과적인 가시화를 위하여 원형이 아닌 트랙형상 단면으로 제작된 RDE의 시험장치 구성을 보여주고 있으며, Fig. 12는 출구면에서 점화 후 데토네이션의 전파 과정을 가시화한 사진이다.

      
        
        

        Fig. 11. 
				
        

        
          Sequence of photographs while the wave front to go around from the incidence of blast[41].
        
        

        

      

      중국은 북경대(Peking University)와 남경대(Nanjing University), 북서공업대(Northwestern Polytechnical University, NPU) 국방과학기술대(NUDT) 등에서 RDE 연구를 진행 중이다. 이 중 주목할 만한 연구는 NUDT의 Wei 등이 연소실 형태를 환형 연소실이 아니라, 일반적인 액체로켓 연소실과 같은 원통형 연소실로 RDE 연구를 수행한 결과이다. 원통형 연소실은 환형 연소실을 형성하기 위한 중앙 구조물(center body)에 열이 응집되는 문제와 중량을 줄일 수 있다는 점에서 장점으로 판단되며, 일반적인 액체로켓연소실 형상에서 RDE를 구현한다는 점이 주목할 만하다. 실제 실험에서 중심부에서의 데토네이션 파간 간섭은 그리 크지 않아 데토네이션 발생에 문제는 나타나지 않았지만 간섭에 의해 비추력 등 일부 성능 손실이 발생하는 것은 확인되었다[44].

    

    

  
    
      5. 결    론
      데토네이션 현상을 이용하여 열효율 및 추진 성능을 획기적으로 향상시킬 수 있을 것으로 기대되는 PGC 개념의 추진기관 연소기인 RDE에 대한 연구가 세계적으로 활발히 진행되고 있다. 본 Part I 논문에서는 국내의 RDE 연구를 수행하기에 앞서 과거와 최근 진행된 핵심적인 연구들에 대하여 살펴보았다. 1900년대 초반의 미국과 러시아의 연구 성과는 데토네이션 현상의 이해와 그 가능성을 보여주었다. 뒤를 이어 미국, 일본, 유럽 그리고 중국의 연구는 한층 발전되어 이론과 실험적으로 상세한 분석이 이루어졌으며 실제 실험을 통하여 다양한 방면으로의 활용가능성을 보여주었다. 이러한 활발한 연구 속에서 최근 연구는 실제 로켓의 형태 혹은 기존 추진 기관과의 결합을 통한 복합 추진 기관으로 개발되어 앞으로의 발전 가능성을 보여 주고 있다. 이와 관련된 자세한 내용은 이어 Part II에서 자세하게 다루도록 하겠다. 
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