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            Abstract
          
        

        
          파라핀 연료는 일반적으로 상당량의 미연 액적들이 노즐로 배출되는 관계로 연소효율을 낮아 연소효율과 직결된 후연소실의 최적화는 중요한 성능인자로 대두되고 있다. 따라서 본 연구에서는 하이브리드 로켓용 후연소실 길이 및 직경 변화에 따른 연소 특성을 파악하기 위한 연소 시험을 수행하였다. 연소 시험 결과, 후연소실 길이가 증가할수록 특성속도효율이 상승함을 확인하였으며 이는 후연소실 길이가 증가할수록 연소가스의 잔류시간 증가와 연소실 압력에 기인되는 것으로 판단되었다. 반면, 후연소실 직경 변화에 따른 특성속도효율 및 압력의 차이는 길이 변화 대비 크지 않음을 확인하였다. 따라서 하이브리드 로켓 시스템의 연소효율에 영향을 미치는 후연소실의 기하학적 요인은 직경보다는 길이의 영향에 크게 지배되는 것으로 사료된다.

        

        
          
            초록
          
        

        
          Paraffin fuels usually have low combustion efficiency due to discharged unburnt droplets from the nozzle. Therefore, optimization of the post-chamber is becoming an important factor for performance. In this study, combustion experiments were conducted by changing either the length or diameter of the post-chamber to reveal the combustion behavior of paraffin fuel for hybrid rocket. As a result, the combustion efficiency improved due to the increase of the residence time as the post-chamber length increased. On the other hand, it is found that the influence of the diameter change was not significant compared with the case of variable post-chamber length.
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      1. 서		론
      하이브리드 로켓 추진시스템은 고체 및 액체 로켓 추진시스템의 개별 고유 단점(폭발성, 복잡성, 제작성 등)을 보완하는 동시에 추력제어 및 안전성과 같은 장점을 취할 수 있는 추진시스템으로 알려져 있다[1]. 서로 다른 상의 연료와 산화제를 사용하는 하이브리드 로켓은 일반적으로 연료로는 고체, 산화제로는 액체 또는 기체를 사용하기 때문에 고체 연료 포트(port) 내로 균일한 산화제를 공급하기 위한 전연소실(pre-chamber)을 필요로 한다. 또한, 하이브리드 로켓 고유의 연소 메커니즘으로 인해 연료-산화제간 혼합율이 낮으며 이를 보완하기 위해 후연소실(post-chamber)을 추가로 장착하게 된다. 그러나 하이브리드 로켓 모터의 구성품 중 전연소실과 후연소실을 설계하기 위한 구체적인 설계 기법은 매우 드물며 통상, 로켓 제작사의 경험에 의존되고 있는 실정이다. Altman and Humble[1]은 일반적으로 하이브리드 로켓 연료로 사용되는 고분자 화합물에 대해 후연소실의 L/D비를 0.5에서 1사이의 값으로 제시하고 있으나, 실제 하이브리드 로켓 추진시스템 설계 시 경험에 의존하여 설계되고 있다.

      최근 높은 후퇴율(regression rate)로 각광받고 있는 파라핀 연료는 용융점이 낮다는 특성이 있다. 따라서 화염으로부터 고체 연료 표면으로의 열전달에 의해 발생하는 기화 연료량 외에, 융해된 표면 액막(liquid layer)으로부터 미연소 액적들이 비산(entrainment)하는 추가적인 메커니즘을 가져 HTPB 연료 대비 3~4배 높은 후퇴율을 갖는다[2]. 이러한 이유로 낮은 후퇴율을 갖는 하이브리드 로켓 추진시스템의 해결책으로 파라핀 연료의 국내외 연구가 활발히 수행되고 있다[3-8]. 그러나 급속히 유입되는 연료 액적들은 연소실 내에서 완전히 연소되지 못하고 상당량이 노즐 외부로 배출되어 연소효율이 낮다는 단점을 갖고 있다. 따라서 연소효율과 직결된 후연소실의 최적화는 중요한 성능 인자로 대두되고 있다. 이에 따라 파라핀 기반 연료의 연소효율을 높이기 위해 후연소실 길이를 변화시켜 연소 시험을 수행한 시도[9]는 있었으나 후연소실의 존재로 인한 연소불안정성과 관련된 연구[10,11]만이 존재할 뿐 연소 특성이나 후연소실 형상을 설계하기 위한 구체적인 연구는 미흡한 실정이다. 이에 본 연구에서는 용융성 연료인 파라핀 연료에 대해 미연소 파라핀 액적들을 획기적으로 저감시켜 연소효율 증대를 얻기 위해 후연소실의 길이 및 직경 변화에 따른 연소 및 성능 특성을 파악하고자 한다.

    

    

  
    
      2. 잔류시간(residence time)
      그레인 포트 내에서 발생한 연소가스가 노즐 출구로 배출되기 전까지는 후연소실 내에 잔류하며 잔류시간은 다음과 같은 계산 과정을 통해 도출된다. 후연소실 내 연소가스의 잔류시간(residence time, tres)은 후연소실 부피(Vc)를 연소가스 체적유량으로 나누어 도출할 수 있으며 연소가스의 체적유량을 연소가스의 밀도(ρg) 및 질량유량(m˙g)으로 변경하여 식 Eq. 1와 같이 표현할 수 있다.

      연소가스 질량유량은 특성속도(C*)를 구하는 식을 변경한 Eq. 2를 이용해 도출할 수 있다. 따라서 잔류시간은 Eq. 2 및 이상기체 상태방정식을 이용하여 Eq. 3과 같이 나타낼 수 있다[12].
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      3. 실험 장치 및 실험 조건
      
        3.1 연소 실험 장치 및 실험 조건
        전체 시스템은 크게 산화제 공급 시스템, 점화 시스템, 데이터 획득 및 연소기 시스템으로 구성되어 있다. 산화제인 기체 산소의 공급유량은 TFM(turbine flow meter)을 이용하여 측정하였으며, sonic orifice를 이용해 유량을 조절하였다. 점화장치는 예열 플러그를 이용해 KNSB(KNO3-Sorbitol) 추진제를 점화하는 방식을 채택하였다[13]. 실험은 Lab-VIEW 프로그램을 통해 제어되며, 각 센서로부터 획득한 데이터들은 DAQ 보드를 이용하여 수집하였다. 연소기는 인젝터, 전연소실, 연료 그레인, 후연소실, 노즐로 구성하였으며 Fig. 1에 나타내었다. 전연소실과 후연소실에 각각 압력 센서를 장착하였고 노즐은 구리로 제작하여 펌프를 이용해 수냉각을 하였다. 또한, 형상이 다른 후연소실을 교체하여 사용하기 위해 연소기 각 부품들은 탈부착이 가능하도록 설계하였다.

        
          
          

          Fig. 1 
				
          

          
            Schematic of hybrid rocket motor.
          
          

          

        

        본 연구에서는 후연소실 L/D비 변화에 따른 연소특성을 파악하기 위해 Table 1과 같은 실험 조건으로 연소 실험을 수행하였다. 연료의 외경은 60 mm, 포트 직경은 15 mm single port로 설계하였고, 총 연소시간은 5 sec로 설정하였다. 연료로 사용된 파라핀은 Sasol사의 미정질 파라핀 왁스(microcrystalline wax)를 사용하였다.

        
          Table 1. 
				
          

          
            Test conditions of combustion.
          
          

        

        
          
            
              	Oxidizer
              	Gas Oxygen
            

          
          
            	Fuel
            	Paraffin
(Sasol 0907)
          

          
            	Oxidizier Pressure(bar)
            	30
          

          
            	Burning Time(sec)
            	5
          

          
            	Fuel
Configuration
            	Initial Port
Diameter
(mm)
            	15
          

          
            	Port number
            	1
          

          
            	Outer
Diameter
(mm)
            	60
          

          
            	Grain
Length
(mm)
            	200
          

        

        

      

      
        3.2 길이 변화에 따른 후연소실 형상
        후연소실 길이를 변화시킬 경우, 연소실 내 연소가스의 잔류시간이 변하게 된다. 잔류시간이 증가할수록 파라핀 미연소 액적들의 연소량이 증대되어 파라핀 연료의 연소효율이 상승할 것으로 추정된다. 따라서 잔류시간의 영향을 파악하기 위해 후연소실 직경을 고정하고 축 방향의 길이만을 변화시켜 후연소실을 설계 제작하였으며 그 형상과 수치는 각각 Fig. 2와 Table 2에 나타내었다.

        
          
          

          Fig. 2 
				
          

          
            Configuration of post-chamber by length.
          
          

          

        

        
          Table 2. 
				
          

          
            Specification of post-chamber by length.
          
          

        

        
          
            
              	Design parameter
              	Value
            

          
          
            	Post-chamber diameter (mm)
            	40
          

          
            	Post-chamber length (mm)
            	40, 60, 80
          

        

        

      

      
        3.3 직경 변화에 따른 후연소실 형상
        후연소실의 직경을 변화시킬 경우, 연소실 내 연소가스의 잔류시간 외에도 연소실 포트(15 mm)와 후연소실 포트간의 단차에 의한 재순환 영역의 크기 및 연소가스의 접촉면이 변하여 연소효율에 기여하는 변수가 많아지게 된다. 따라서 후연소실의 직경 변화에 따른 연소 특성에 대해 파악하기 위해 후연소실의 길이를 고정시키고 직경을 변화시켜 후연소실을 설계 제작하였으며 그 형상과 수치는 각각 Fig. 3과 Table 3에 나타내었다.

        
          
          

          Fig. 3 
				
          

          
            Configuration of post-chamber by diameter.
          
          

          

        

        
          Table 3. 
				
          

          
            Specification of post-chamber by diameter.
          
          

        

        
          
            
              	Design parameter
              	Value
            

          
          
            	Post-chamber diameter (mm)
            	40, 46.2, 60
          

          
            	Post-chamber length (mm)
            	60
          

        

        

      

    

    

  
    
      4. 실험 결과
      
        4.1 후연소실 길이 변화에 따른 연소 특성 결과
        Fig. 4는 후연소실 길이 변화에 따른 평균 산화제 유속과 후퇴율의 관계를 나타낸 그래프이다. 후퇴율은 연료의 연소 전·후의 무게를 측정하고 연료의 밀도와 부피변화량을 구하여 연소 후의 직경을 구하고 연소 전·후의 직경의 차이를 이용한 시공간 평균화된 후퇴율을 사용하였고 그 계산식은 Eq. 4~5로 나타내었다. 또한 Marxman [14]에 따르면 하이브리드 로켓의 후퇴율은 Eq. 6으로 나타낼 수 있다. Go,avg는 산화제 질량 유속이며, Table 4의 후퇴율 상수 a와 후퇴율 지수 n은 실험을 통해 도출하였다.

        
          
          

          Fig. 4 
				
          

          
            The regression rate on oxidizer mass flux by length of post-chamber.
          
          

          

        

        
          Table 4. 
				
          

          
            Regression rate constant and exponent value by length of post-chamber.
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        실험 결과, 60 kg/m2-sec이하 구간에서 L/D비가 1.0과 1.5인 경우에는 후퇴율 값의 차이가 크지 않음을 확인하였으나 L/D비를 2.0까지 증가한 경우, 파라핀 연료의 후퇴율이 크게 증가하는 것을 확인하였다. 후연소실 길이가 증가할수록 후퇴율 경향은 증가하나 저유속 구간에 민감한 것으로 사료된다.

        Fig. 5는 후연소실 길이 변화를 고려한 O/F비에 따른 특성속도를 나타내고 있다. 일반적으로 연소효율을 표현할 때 특성속도 값을 많이 사용하며, 실선으로 도시된 이론 특성속도는 CEA(Chemical Equilibrium with Application)를 통해 도출된다[15]. 백분위는 이론 특성속도효율을 나타낸다. 파라핀 연료의 이론 O/F비는 3.45이므로 본 연구에서 수행된 연소 시험은 농후영역에서 연소가 이루어졌음을 확인하였다. Fig. 6은 후연소실 길이 변화를 고려한 O/F비에 따른 특성속도효율(C* efficiency)을 나타내고 있으며 특성속도효율은 Eq. 7을 통해 도출된다. Table 5는 후연소실 길이 변화에 따른 평균 특성속도효율(averaged efficiency)을 나타낸다.

        
          
          

          Fig. 5 
				
          

          
            Characteristic velocity with O/F ratio.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 6 
				
          

          
            C* efficiency versus O/F ratio.
          
          

          

        

        
          Table 5. 
				
          

          
            Combustion efficiency by length of post-chamber.
          
          

        

        
          
            
              	L/D
              	Averaged Efficiency
            

          
          
            	1.0
            	65.2 %
          

          
            	1.5
            	72.3 %
          

          
            	2.0
            	79.2 %
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        Fig. 7은 산화제 유속에 따른 평균 연소실 압력을 나타내며 후연소실 길이가 길어질수록 연소실 압력이 상승하는 것을 확인할 수 있다. Fig. 6과 Fig. 7의 결과로부터 후연소실 길이가 증가할수록 특성속도효율 및 연소실 압력이 증가하며 L/D비가 2.0인 경우가 1.0인 경우 대비 약 14%의 효율 증대를 얻을 수 있음을 알 수 있다.

        
          
          

          Fig. 7 
				
          

          
            The averaged combustion chamber pressure on oxidizer mass flux by length of post-chamber.
          
          

          

        

        Fig. 8은 후연소실 길이 변화를 고려한 잔류시간에 따른 특성속도효율을 나타내고 있다. 후연소실 길이가 증가함에 따라 특성속도효율이 증가하는 것을 확인하였다. 이는 후연소실의 길이가 증가함에 따라 미연 파라핀 액적이 연소실 내부에 잔류하는 시간이 증가하여 연소실 압력이 상승하고 특성속도효율이 증가한 것으로 사료된다.

        
          
          

          Fig. 8 
				
          

          
            C* efficiency versus residence time
          
          

          

        

      

      
        4.2 후연소실 직경 변화에 따른 연소 특성 결과
        Fig. 9는 후연소실 직경 변화에 따른 평균 산화제 유속과 후퇴율의 관계를 나타내고 있다. 후연소실의 직경이 증가할수록 후연소실 내에 재순환 영역의 크기가 커지고 유동속도 감소로 인해 파라핀 액적들의 잔류시간이 증가하게 된다. 그러나 후연소실의 직경이 증가함에도 불구하고 파라핀 연료의 후퇴율은 Fig. 4 대비, L/D비 변화에 따른 차이는 크지 않음을 확인하였다. Table 6의 후퇴율 상수 a와 후퇴율 지수 n은 실험을 통해 도출하였다.

        
          
          

          Fig. 9 
				
          

          
            The regression rate on oxidizer mass flux by diameter of post-chamber.
          
          

          

        

        
          Table 6. 
				
          

          
            Regression rate constant and exponent value by diameter of post-chamber.
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            	1.0
            	0.296
            	0.417
          

          
            	1.3
            	0.320
            	0.393
          

          
            	1.5
            	0.377
            	0.362
          

        

        

        Fig. 10과 Fig. 11은 각각 후연소실 직경 변화를 고려한 O/F비에 따른 특성속도 및 특성속도효율을 나타내며 Table 7은 후연소실 직경 변화에 따른 평균 특성속도효율(averaged efficiency)을 나타낸다. 후연소실 직경이 증가할수록 O/F비에 따른 특성속도 및 특성속도효율의 변화가 Fig. 5와 Fig. 6 대비, 미미함을 확인하였다.

        
          
          

          Fig. 10 
				
          

          
            Characteristic velocity versus O/F ratio.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 11 
				
          

          
            C* efficiency versus O/F ratio.
          
          

          

        

        
          Table 7. 
				
          

          
            Combustion efficiency by diameter of post-chamber)
          
          

        

        
          
            
              	L/D
              	Averaged Efficiency
            

          
          
            	1.0
            	71.1 %
          

          
            	1.3
            	70.0 %
          

          
            	1.5
            	72.3 %
          

        

        

        후연소실 직경 변화를 고려한 Fig. 11의 특성속도효율과 Fig. 12의 평균 연소실 압력 변화 경향을 살펴보면 잔류시간(Fig. 13)이 길어지더라도 이들의 변화폭이, 길이 변화의 경우 대비, 매우 적은 것을 확인하였다. 이는, 직경 변화에 의한 잔류시간이 변하더라도 파라핀 액적들의 연소되는 양이 비슷하기 때문인 것으로 사료된다. 따라서 용융성 연료인 파라핀 연료에 있어서 연소실 포트와 후연소실 포트 단차에 의한 재순환 영역의 크기가 증가하더라도 연소효율 측면에서는 큰 영향을 미치지 않는 것으로 사료된다. 결론적으로 연소효율에 영향을 미치는 후연소실의 기하학적 요인은 직경보다는 길이의 영향에 크게 지배되는 것으로 판단된다.

        
          
          

          Fig. 12 
				
          

          
            The averaged combustion chamber pressure on oxidizer mass flux by diameter of post-chamber.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 13 
				
          

          
            C* efficiency versus residence time.
          
          

          

        

      

    

    

  
    
      5. 결		론
      본 연구는 파라핀 연료를 사용하는 하이브리드 로켓용 후연소실 L/D비에 따른 성능 특성을 파악하고 후연소실 길이 또는 직경 변화의 효과를 체계적으로 판별하기 위해 수행되었다.

      후연소실 길이 변화에 따른 연소 특성을 파악하기 위해 기 선정된 후연소실 직경(40 mm)에 대해 L/D비가 1.0, 1.5, 2.0이 되도록 후연소실을 제작하여 연소 시험을 수행하였다. 후연소실의 L/D비가 증가함에 따라 후퇴율이 증대되는 것을 확인하였으며 O/F비에 따른 특성속도 및 특성속도효율, 잔류시간에 따른 특성속도효율의 경향을 도출하였다. 후연소실의 길이가 증가할수록 미연소 액적들의 연소가 더욱 진행됨에 따라 압력이 상승하고 특성속도효율이 증가하는 것을 확인하였다.

      후연소실의 직경을 변화 시킬 경우, 후연소실 내의 산화제와 연료가 접촉되는 면적, 그리고 연료 포트와 후연소실 포트 단차에 의한 재순환 영역의 크기 등이 변하게 되나, 직경 증가에 따른 후퇴율, O/F비에 따른 특성속도효율 및 잔류시간에 따른 특성속도효율의 변화폭은 후연소실 길이 변화 대비 크지 않았다. 따라서 하이브리드 로켓 시스템의 연소효율에 영향을 미치는 후연소실의 기하학적 요인은 직경보다는 길이의 영향에 크게 지배되는 것으로 판단된다. 그러나 최종적인 판정을 위해서는 본 연구의 lab-scale 실험 보다 스케일이 큰 sub-scale 에서의 추가적인 연구가 부수적으로 따라야 할 것이다.
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