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            Abstract
          
        

        
          본 연구에서는 열가소성 추진제의 성능을 보완하기 위해 GAP(Glycidyl Azide Polymer)이 45% 함유된 고에너지 열가소성 바인더와 고에너지가소제(DEGDN), 니트라민계 산화제(RDX)를 사용하였고 기존 열가소성 추진제보다 약 7% 더 높은 성능을 가진 열가소성 추진제 제조 내용과 이의 특성에 대해 기술하였다. 개발된 고에너지 열가소성(ETPE) 추진제는 기존 열가소성 추진제와 유사한 기계적 물성을 나타내었으며 연소속도는 더 느리고 압력지수는 더 높게 나타났다.

        

        
          
            초록
          
        

        
          This paper describes the formulation and properties of a recently developed energetic thermoplastic (ETPE) propellant, which is composed of 45% of newly synthesized glycidyl azide polymer, energetic plasticizer (DEGDN) and nitramine oxidizer (RDX). Compared to conventional thermoplastic propellants, the new ETPE propellant showed approximately 7% higher performance and exhibited similar mechanical properties but a lower burn rate and a higher pressure exponent.
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      1. 서 론
      열가소성 바인더(Thermoplastic elastomer, TPE)를 적용한 고체추진제는 열경화성 고체추진제와는 달리 고온(약 80~120℃)에서 유동성을 나타내어 그레인 성형에 유리한 특성을 가지고 있다[1]. 또한 열가소성 추진제(Thermoplastic Solid Propellant)는 열가소성 바인더의 가역적 가교결합으로 인해 노화에 의해 추진제 수명이 다했을 시 폐기물이 발생하지 않고 비정상품이 제작되면 재성형을 통해 재사용이 가능한 장점을 가지고 있다[2]. 이러한 특징은 열경화성 고체추진제가 수명이 다하거나 비정상품이 제작되면 폐기처리 하는 것에 비해 환경적, 비용면에서 많은 이득을 준다[4].

      
        
        

        Fig. 1 
				
        

        
          Glycidyl Azide Polymer (GAP)[3].
        
        

        

      

      일반적인 열가소성 추진제의 경우, 열경화성 고체추진제에 비해 성능이 떨어지는 단점을 가지는데 이를 해결하기 위해 해외에서는 고에너지 열가소성 바인더 및 조성연구가 함께 진행되고 있다. Sikder et al.[5]은 GAP(Glycidyl Azide Polymer) 및 BAMO(3,3-bis(azidemethyl)oxetane) 등 고에너지 폴리머를 사용하여 고에너지 열가소성 바인더(Energetic Thermoplastic elastomer, ETPE)를 합성/분석한 내용과 고에너지 열가소성 바인더를 적용한 총·포탄용 추진제 연구 그리고 고에너지 코폴리머 바인더를 적용한 열경화성 추진제에 관하여 논하였다. 또한 You et al.[6]은 고에너지 열가소성 바인더가 적용된 추진제 조성을 압출하고 이를 열분석한 내용을 발표하였으며, Haaland et al.[7]은 고에너지 바인더를 적용한 총·포탄용 추진제 제조방법에 관하여 서술하였다. 여러 종류의 ETPE 바인더의 제작 및 이를 이용한 추진제 관련 연구는 주로 총·포탄용 추진제로 적용코자 연구개발 되어왔으며 로켓 추진기관용으로도 적용하기 위해 연구개발 되고 있을 것으로 판단되나 관련 문헌은 보이지 않고 있다.

      본 연구에서는 분자량 120 K, 유리전이온도 –33℃, 열분해온도 220℃의 특징을 갖는 GAP이 45%가 함유된 고에너지 열가소성 바인더를 적용하여 총·포탄용 추진제가 아닌 고체추진기관용 추진제의 조성을 설계/제조/시험평가한 결과를 기술하였다. 본 논문에 기술한 고에너지 열가소성 추진제 설계의 목표는, 일반적인 HTPB/AP 저연 추진제에 가까운 이론적 비추력을 갖도록 표준조건에서 240 s 이상, 연기등급은 AGARD AC 이상(AA~AC)으로 하였다.

    

    

  
    
      2. 추진제 그레인 및 시험모터 설계
      
        2.1 고에너지 열가소성 추진제 조성설계
        본 연구에서는 고에너지 열가소성 추진제 조성에 대해 표준조건(챔버압력 6.9 MPa, 온도 20℃, 노즐 출구압력 0.1 MPa) 이론 비추력은 240 s 이상이면서 발생하는 연기는 무연(minimum smoke) 또는 희연(reduced smoke)의 2가지 경우로 목표를 세분화하여 설계를 수행하였다.

        추진제 조성은 바인더 GAP 45% 함유된 고에너지 열가소성 바인더와 고에너지 가소제인 DEGDN을 적용하였으며, 산화제는 비추력을 높이기 위해 RDX를 적용하였다. 또한 첨가제로는 니트라민계 산화제인 bismuth subsalicylate와 연소 안정제인 ZrC를 적용하여 조성을 설계하였다. 설계된 조성은 Table 1에 간략하게 나타내었다.

        
          Table 1. 
				
          

          
            Propellant Composition.
          
          

        

        
          
            
              	
              	wt%
            

          
          
            	ETPE
            	10.4
          

          
            	DEGDN
            	12.0
          

          
            	RDX
            	75.5
          

          
            	Bis-sub, ZrC
            	2.1
          

        

        

        무연 또는 저연은 이론적 연기등급 분석법인 AGARD 연기등급 기준 AC 이하로 표현되며, A는 1차 연기등급을 나타내고 C는 2차 연기등급을 나타낸다[8, 9]. 설계한 추진제 조성의 이론적 비추력은 표준조건에서 열역학적 평형계산을 통해 확인하였으며, 생성되는 기체조성으로부터 1차 연기등급과 2차 연기등급을 AGARD 연기등급 분석(AGARD Smoke Classification)으로 확인하였다[8]. Fig. 2는 AGARD Smoke classification[9]에 따라 연기등급을 AA~CC까지 나눈 표이며 Y축은 1차 연기에 대한 등급을, 그리고 X축은 2차 연기에 대한 등급을 나타낸다. 고에너지 열가소성 추진제의 1차 연기등급은 Eq. 1로 확인하였으며, 2차 연기등급은 Eq. 2를 통해 산출하였다.
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          Fig. 2 
				
          

          
            AGARD Smoke Classification[9].
          
          

          

        

        %Mpi는 응축물 i의 질량 백분율, Ni는 응축물 i의 광학적 특성 값, Gi는 응축물 ii의 비중이다.

        1차 연기등급은 추진제의 연소에 의해 생성된 액체 및 고체산화물 입자에 의해 보이는 연기로 AGARDP가 0에서 1사이의 값을 가지며, 연기등급은 AGARDP ≤ 0.35는 A등급, 0.35 ＜ AGARDP ≤ 0.9는 B등급, AGARDP ＞ 0.9는 C 등급으로 구분된다.
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        K는 공기 중 포화수증기압이 감소하는 비율이며, fi는 공기 중 수분을 액화시킬 수 있는 조성 의 몰분율이다. 대표적으로 염화수소(Hydrogen chloride, HCl), 불화수소(Hydrogen fluoride, HF), 물(H2O) 등이 있다. 2차 연기등급은AGARDS ≥ 90%는 A등급, 90% ＞ AGARDS ≥ 55%는 B등급, 그리고 AGARDS < 55% C등급으로 구분된다. 일반적인 HTPB/AP 계열의 열경화성 고체추진제(저연추진제)의 AGARD 연기등급은 AC이다.

      

      
        2.2 내탄도 해석
        본 연구에서는 고에너지 열가소성 추진제의 성능평가를 위해 직경 4인치 소형시험모터를 제작하였고, 제작 전 추력 및 압력성능의 예측을 위해 내탄도 해석을 수행하였다. 시험모터의 추력 및 압력양상은 가능한 한 일정 수준 값을 갖는 형태(neutral burning)를 목표로 그레인 형상을 설계하였으며, 시험온도 20℃에서의 내탄도 성능 예측 결과는 Fig. 3과 같다. 즉, 연소시간은 5.3 s, 평균압력은 520.2 psia, 평균추력은 65.9 lbf로 산출되었다.

        
          
          

          Fig. 3 
				
          

          
            Result of internal ballistic analysis (black dashed line = pressure, blue line = thrust).
          
          

          

        

      

      
        2.3 추진제 그레인 제조 및 시험모터 제작
        바인더와 산화제는 EA(Ethyl Acetate)를 용제로 사용하여 Vertical Mixer에서 혼화한 후, 용제를 휘발시켰다. 용제휘발이 완료된 추진제는 압출프레스를 사용하여 작은 직경의 긴 봉 형태로 압출하였고 일정크기로 절단하여 펠렛시료를 제작하였다. 제작된 펠렛시료는 40℃ 오븐에서 3일간 잔여용제를 휘발시켰다. Fig. 4의 그레인은 진공 조건에서 250 ton 프레스를 사용하였으며, 계량된 양의 펠렛시료를 압축하여 제작되었다. 시료 압축 전 예열온도는 80℃로 하였다.

        
          
          

          Fig. 4 
				
          

          
            Energetic thermoplastic propellant grain.
          
          

          

        

        제작이 완료된 추진제 그레인의 원통부 외면 및 전방부를 HTPB/Silica 계열의 인히비터로 도포한 후 노즐이 장착된 스틸 연소관 내에 위치시켜 조립하였다. 추진제 그레인 후방부를 인히비터로 도포하지 않은 이유는 연소면적을 확보하여, 중립연소(neutral burning)를 나타내도록 하기 위함이다.

      

      
        2.4 추진제 기계적 물성 및 연소속도 시험
        제작된 추진제를 사용하여 JANNAF 시편을 만들어 크로스헤드의 속도 50 mm/min으로 시험을 수행하였다. 펠렛시료를 압축하여 제작된 추진제의 연소속도는 Strand Burner로 측정하였다. 연소속도 시편은 직경 6 mm, 길이 120 mm 이며 길이방향 연소만 가능하도록 외면에는 난연제를 도포하였다. 시험조건은 6.9 MPa, 20℃를 기준으로 ±3.4 MPa로 하여 3가지 서로다른 압력에 대해 각각의 연소속도를 측정하였다[10].

      

      
        2.5 시험모터 지상연소 시험
        본 연구에서는 직경 4인치 소형시험모터를 제작하여 지상연소시험을 수행하였다. 지상연소시험은 모터를 20℃로 24 hr 온도처리 후 수행하였으며, 연소시간에 따른 압력과 추력을 측정하였다. 시험에 사용한 점화기는 간이점화기로B/KNO3 파우더 10 g을 사용하였다.

      

    

    

  
    
      3. 결과 및 고찰
      
        3.1 고에너지 열가소성 추진제의 이론 비추력
        본 연구에서 개발된 고에너지 열가소성 추진제는 GAP 45%가 함유된 고에너지 열가소성바인더를 사용하였으며, 이는 기존 TPE 추진제에 적용되는 PVC 등의 부족한 비추력을 보강할 수 있는 것이다. GAP 45%가 함유된 고에너지 열가소성 바인더를 사용한 추진제의 이론적 비추력을 열역학적 평형계산을 통해 계산한 결과 246 s의 비추력을 갖는 것으로 확인되었다.

        Table 2는 고체연료가 함유되지 않은 저연 및 무연 추진제의 이론성능을 ETPE 바인더를 적용한 추진제 조성과 함께 나타낸 표이다[11, 12]. 개발된 ETPE 추진제는 XLDB 추진제 대비 이론비추력이 약 4% 낮으며, HTPB/AP계 저연 추진제와는 유사함을 보여주고 있다.

        
          Table 2. 
				
          

          
            Theoretical characteristics of Propellants (under standard condition) [11, 12].
          
          

        

        
          
            
              	Propellant composition
              	Is 
(s)
              	ρ
(g/cm3)
              	Is.ρ
(s.g/cm3)
              	Smoke Class
            

          
          
            	ETPE/RDX
            	246
            	1.65
            	405.9
            	무연
          

          
            	DB/AP-HMX
(XLDB)
            	256
            	1.76
            	450.6
            	저연
          

          
            	HTPB/AP
            	240-250
            	1.65
            	396.0-412.5
            	저연
          

          
            	polymer/AN
            	180-190
            	1.47
            	264.6-279.3
            	무연
          

        

        

      

      
        3.2 연기등급 분석결과
        열역학적 평형계산을 통해 얻은 Table 1 추진제 조성의 연소 생성물 중 고체 및 액체 입자의몰분율을 분석하였으며, 분석결과는 Table 3에 나타내었다. 연소생성물 중 1차 연기등급에 영향을 주는 성분으로는 비스무스(Bismuth, Bi)와 이산화지르코늄(Zirconium dioxide, ZrO2)이 각각 몰분율0.00118, 0.00022로 발생하였다. 선별된 성분을 Eq. 1에 적용하여 계산한 결과, 설계한 추진제 조성의 1차 연기등급(AGARDP)은 0.12인 바, 0.35미만의 값으로 이론적 연기등급은 A등급으로 분석되었다.

        
          Table 3. 
				
          

          
            Mole fraction of Gas Products (CEA).
          
          

        

        
          
            
              	Gas product
              	Mole fraction
            

          
          
            	Bi (Bismuth)
            	0.00118
          

          
            	ZrO2 (L)
            	0.00022
          

          
            	H2O
            	0.16783
          

          
            	CO, N2, H2 etc
            	0.83077
          

        

        

        본 연구의 추진제 조성은 산화제인 과염소산암모늄(ammonium perchlorate, AP)과 금속연료인 알루미늄(aluminium, Al)을 배제한 조성으로 연소 생성물에서 불화수소(Hydrogen fluoride, HF) 및 염화수소(Hydrogen chloride, HCl)가 배제되었다. 따라서 연소생성물 중 2차 연기를 생성할 수 있는 분자는 H2O만 확인되었으며 이의 몰분율은 0.17이었다. 2차 연기등급을 이론적으로 계산하기 위해서는 감압인자(depression factor) K를 산출해야 한다. 감압인자 K는 Fig. 5에서 산출할 수 있으며, Fig. 5는 Park et al.[8]

        
          
          

          Fig. 5 
				
          

          
            Oliver depression factors for HCl/H2O and HF solution[9].
          
          

          

        

        이 작성한 문헌에서 Oliver R. C.가 불화수소와 염화수소의 농도에 따른 포화수증기압의 비율변화를 나타낸 것이다. 연구에 사용된 추진제의 2차연기를 발생할 수 있는 연소생성물은 H2O만 확인되었기 때문에 감압인자 K는 1.0으로 산출하였다. 위 결과를 Eq. 2에 적용해 계산한 이론적 2차 연기등급(AGARDS)은 97.2%로 A등급에해당한다. 본 연구에서 설계된 추진제 조성을 CEA 코드분석을 통해 AGARD 연기등급을 계산한 결과 AA등급으로 판정하였으며, 지상연소시험을 수행한 결과, 추진제 연소화염은 관측되었으나 연소 연기는 관측되지 않았다.

      

      
        3.3 기계적 물성 및 연소특성 결과
        본 연구에서 개발된 추진제의 기계적 물성과 연소특성은 Table 4에 나타내었다. 기계적 물성의 경우, Biddle et al.[13]이 제시한 polyethylene succinate/poly diethylenglycol adipate(PES/ PDEGA), 1,4-butyleneisophathalate/polytetramethylene ether glycol polymer로 구성된 TPE바인더 등 여러 종류의 열가소성 바인더에 78wt% RDX가 함유된 열가소성 추진제와 비교하여 볼 때 인장강도는 낮고 최대신율은 높게 나타났다. 이와 같은 차이는 바인더 시스템(TPE/plasticizer/additive등)과 공정조건에 의한 차이로 판단된다. 연소특성의 경우, 니트라민계 산화제를 적용할 경우 낮은 연소속도와 높은 압력지수의 특성을 갖는다. 본 연구에 사용된 추진제 조성 또한 니트라민계 산화제를 적용하였고, 연소속도는 4.59 mm/s(@6.9MPa, 20℃), 압력지수는 0.63을 나타내었다. 니트라민계 산화제와 과염소산암모늄을 함께 사용하면 연소속도를 높일 수 있고 압력지수는 낮출 수 있다[14].

        
          Table 4. 
				
          

          
            Mechanical/Burn Properties of Propellant[13].
          
          

        

        
          
            
              	
              	ETPE
              	TPE
            

          
          
            	Maximum Strength ,Sm (MPa)
            	1.09
            	1.80
          

          
            	Maximum Elongation, Em (%)
            	4.31
            	4.26
          

          
            	Burn rate ,rb
(mm/s @6.9MPa, 20℃)
            	4.59
            	-
          

          
            	Burn rate coefficient, a(british unit)
            	0.05791
            	-
          

          
            	Pressure exponent, n
            	0.63
            	-
          

        

        

      

      
        3.4 시험모터 연소특성 분석
        본 연구에서는 직경 4인치 소형시험모터를 제작하여 시험을 수행하였고, 점화기는 B/KNO3 10g을 적용한 간이 점화기 형태로 사용하였다. Fig. 6(a)를 보면 연소초기 점화피크가 높게 형성되었는데 이는 모터 free volume 대비 과량의 점화제가 사용되어 나타난 현상으로 판단된다. Fig. 6(b)에서는 점화 이후 내탄도 해석과 유사한 일정 수준의 압력 선도를 나타내는 것을 확인할 수 있다. 추력선도를 분석한 결과 시험모터의 실제 비추력(delivered specific impulse)은 190.0 s로 4인치 소형시험모터의 예측 비추력인 211.7 s 대비 89.7% 이다. 이는 NASA SP-8039[15]에서 노즐목 크기에 따른 비추력 효율에 관한 내용과 유사한 수준이다.

        
          
          

          Fig. 6 
				
          

          
            (a)Pressure/Thrust-Time curves of 4-inch motor (black dot line = Pressure, blue line = thrust). (b)Pressure curve of 4-inch motor and internal ballistic analysis (black line = 4-inch motor, black dashed line = internal ballistic analysis).
          
          

          

        

        또한 이론적으로 확인한 연기등급을 지상연소시험을 통해 검증하였으며 Fig. 7에 나타내었다. Fig. 7(a)는 HTPB/AP/AL 추진제를 적용한 모터이며 Fig. 7(b)는 ETPE/RDX를 적용한 모터이다. Fig. 7과 같이 ETPE/RDX를 사용한 모터는 가시적인 연기를 보이지 않았는데, 이를 통해 이론적으로 분석한 AGARD 연기등급 AA등급과 동일한 무연추진제임을 확인하였다.

        
          
          

          Fig. 7 
				
          

          
            Test motor plumes with HTPB/AP/AL propellant (a) and ETPE/RDX propellant (b).
          
          

          

        

      

    

    

  
    
      4. 결 론
      본 연구에서는 GAP 45%가 함유된 고에너지 열가소성 바인더를 적용하여 개발한 고에너지 열가소성 추진제의 이론적 비추력, 연기등급, 기계적 물성, 연소속도, 지상연소시험결과 등을 확인하였다. 이론적 비추력은 CEA 프로그램을 사용하여 설계목표인 240 s 이상인 246 s를 달성하였으며, 이는 XLDB추진제 및 HTPB/AP계열 저연추진제의 이론비추력 대비 동등 또는 이하임을 확인하였다. AGARD 연기등급은 AA등급인무연추진제임을 이론적/실험적으로 확인하였다.

      또한 과염소산 암모늄을 적용하지 않은 조성으로는 연소속도가 비교적 낮으며, 압력지수가 높다는 것을 확인하였으며, 고에너지 열가소성 추진제의 물성은 기존 열가소성 추진제와 유사한 수준임을 확인하였다. 추후, GAP, BAMMO 등을 기반으로 한 고에너지 바인더의 다양화와 과염소산암모늄 첨가를 통한 조성의 다양화를 통해 실용적인 ETPE 추진제에 대한 연구를 지속적으로 수행할 것이다.
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