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            Abstract
          
        

        
          초소형 스마트탄의 개발을 위해 초소형 추진기관을 설계하고 그레인은 내부 형상의 제작 용이성을 고려하여 열가소성 추진제로 제작하였다. 추진기관의 성능분석을 위해 지상연소시험과 내탄도 해석이 수행되었다. 그리고 사수와 추진기관 간 안전거리 설계에 대한 기초자료를 획득하기 위하여 수치해석을 수행하였으며, 배기가스의 온도분포는 수치해석과 IR 카메라의 측정결과를 비교하여 분석되었다.

        

        
          
            초록
          
        

        
          In this paper, a subminiature solid rocket motor(SSRM) was designed to develop a miniature smart-bullet and the designed propellant grain was made of thermoplastic propellant for production convenience of inner shape. The internal ballistics analysis and ground test were performed to investigate the performance of SSRM. And a numerical simulation was carried out to obtain basic data on the design of safety distance between the nozzle outlet and a gunner, the temperature distribution of exhaust gas was analyzed by comparing a numerical simulation and the results of IR camera.
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      1. 서		론
      탄도 유기무기를 포함한 유도무기 체계는 사거리 증가, 정확도 향상, 탄두 다양화, 생존성 증대의 추세로 발전되고 있다. 이러한 발전은 유도조종의 소프트웨어 및 하드웨어, 경량의 고 성능 추진기관, 탄두, 체계설계, 구조설계 등 유도무기 체계의 직간접적으로 관련된 기술들의 발전을 통해 구현되고 있다.

      특히 유도무기의 비행속도 조정과 원하는 방향으로 탄도를 수정하고, 탄에 탑재된 센서로 부터 수신된 데이터를 외부로 송신하는 기능이 탑재되도록 설계되고 있다. 이러한 정밀 유도기능들은 무차별적인 사격이 아닌 정밀타격으로 아군의 전력 보존성 향상, 무인화, 고효율화의 무기체계로서 개발되고 있다[1]. 이러한 정밀유도를 위한 초소형 유도무기는 탑재되는 각종 센서들과 구동장치 그리고 추진기관의 초소형화가 개발의 핵심요소이다.

      이들 중에서 초소형 스마트탄의 개발을 위해 초소형 추진기관을 설계하였으며 설계된 소형 그레인 형상의 제작성을 고려하여 열가소성 추진제로 그레인을 제작하였다. 지상연소시험을 통해 추진기관의 성능을 분석하였으며, 사수의 안전거리를 예측하기 위하여 배기가스 유동해석 및 IR 카메라 영상분석을 통해 화염거리에 따른 온도분포를 비교 분석하였다.

    

    

  
    
      2. 추진기관 설계 및 개발 
      
        2.1 추진기관 개발 목표 
        초소형 스마트탄이 사거리 1km를 만족하기 위하여 추진기관 설계 요구조건은 총 역적 30N-sec 이상, 최대 추력 80N 이하, 무게 70g이하 그리고 연소시간은 0.6sec인 초소형 고체 로켓 모터 설계를 목표로 하였다. 그리고 목표 성능에 따라 그레인을 설계한 결과 7 mm/s@70bar 수준의 연소속도를 가진 추진제 개발이 요구되었다.

      

      
        2.2 추진제 및 그레인 제작
        본 개발에서 초소형 추진기관에 적용되는 추진제는 소형 사이즈를 가진 그레인 형상으로 제작의 용이성을 고려하여 열가소성 추진제를 적용하였다. 또한 추진제 그레인 내부 체적공간이 협소하므로 착화기에서 전달되는 에너지로 추진제를 직접 점화하는 방식을 채택하였다. 성능 확보를 위한 최대 추력 요구조건으로 추진제는 비교적 낮은 연소속도 특성이 요구되며, 여러 연구에서 고체 추진제의 연소 시 반응 메커니즘 특성을 이용하여 추진제의 저 연소속도 특성을 연구한 사례가 있다.[2-5]

        본 추진기관의 개발에서는 가소성 추진제의 성능과 점화특성을 향상시키기 위하여 AP입도의 비율을 조절하여 저 연소속도 특성을 보이는 추진제에 대한 조성을 설계하였다. 산화제 AP의 경우 입도가 추진제의 연소특성에 영향을 미치기 때문에 입도가 큰 400㎛를 전체 산화제 함량의 0∼38.5% 가량 투입하여 연소특성을 분석하였으며, 바인더는 열가소성 특성을 나타내는 PVC를 그리고 가소제는 DOA를 적용하였다.

        또한 사수의 안전성을 고려하여 추진제의 연소 후 가스를 최소화하기 위하여 금속연료인 Al의 사용은 최대한 배제하고 요구되는 성능은 만족하도록 저연 추진제를 제작하였다.

        추진제의 연소특성은 BATES 시험을 통해 확인하였으며 연소속도 r과 압력지수 n값으로 비교하여 AP 400㎛의 함량에 따른 연소특성을 Table 1에 나타내었다.

        
          Table 1. 
				
          

          
            BATES test results.
          
          

        

        
          
            
              	Test #
              	#1
              	#2
              	#3
            

          
          
            	AP 400 ㎛ (%)
            	0.0
            	25.0
            	38.5
          

          
            	r (mm/s) @70bar
            	7.34
            	6.97
            	7.03
          

          
            	
              n
            
            	0.40
            	0.40
            	0.42
          

        

        

        일반적으로 AP를 산화제로 사용한 추진제의 경우 입도가 작은 AP의 비율이 높아질수록 연소속도가 증가하는 경향을 보이지만 제작된 추진제의 경우 25%와 38.5%를 적용하였을 때 연소속도 값은 비슷한 수준을 나타냈다. 그리고 제작된 추진제 조성의 전체 AP함량에서 400㎛을 제외한 나머지 AP의 입도는 400㎛보다 낮은 입도를 가진 한 가지 종류의 AP를 동일하게 적용하여 비교하였다. Table 1.에서 볼 수 있듯이 #2번 조성과 #3번 조성의 연소속도가 비슷한 수준으로 재현성 확인 시험에서도 동일한 경향성을 나타내어 압력지수가 낮은 #2번 추진제를 개발에 적용하였다.

        추진제 그레인은 원재료를 혼합한 후 적절한 크기의 사각형 칩(Chip)으로 절단한 후 성형기에 투입하여 진공, 가온, 압축 등의 프로파일을 입력하여 그레인 형상으로 제작하였다[6]. 그레인의 형상은 추진기관 설계 요구조건인 최대 추력 80N 이하를 만족하도록 4 - slot의 형상으로 그레인을 설계하여 제작하였으며, 그레인 형상은 Fig. 1에 나타내었다. 추진제 그레인 가공 후 내열재를 포함하고 있는 전체 길이는 60mm이며 제작 후 인히비터 포함 무게는 대략 20g 수준이었다.

        
          
          

          Fig. 1 
				
          

          
            Shape of propellant.
          
          

          

        

      

      
        2.3 추진기관 설계 및 제작
        추진기관은 Flight type motor를 제작하였으며 Fig. 2에 Motor 형상을 나타내었다. Motor의 구성품들은 착화기, 추진제 그레인, 노즐 구조체, 노즐 체결용 리테이닝 링(retaining-ring) 그리고 연소관으로 구성되어 있다. 초소형 추진기관 형상을 위하여 추진기관 각 구성품들의 무게는 최소화되도록 고려하였으며, 또한 연소관과 노즐구조체간의 접촉부 공차를 최소화하여 추진기관 연소 시 발생할 수 있는 추력 편차를 고려하여 설계하였다.

        
          
          

          Fig. 2 
				
          

          
            Shape of propulsion.
          
          

          

        

        내탄도 설계로 108bar의 MEOP를 도출하였으며, 해당 압력에서 안정적인 연소를 위한 구조설계를 통해 연소관의 재질 및 두께를 설정하였다. 무게 최소화와 열적 안정성을 고려하여 연소관과 노즐의 재질을 각각 Al 7075 및 STS 303으로 설정하였다.

        구조적 취약점인 연소관-노즐 구조체 체결부의 구조해석 수행결과 MEOP 기준으로 최소 안전계수는 2.9를 확보하여 초소형 연소관의 구조적인 안정성을 확보하였다. 설계 검증을 위해 내압시험을 수행하였으며, 240bar (3538psi) 압력까지 순차적으로 올려 MEOP 초과 압력에서도 구조적인 안정성이 유지됨을 확인하였다[6].

        리테이닝 링의 재질은 추진기관 무게조건을 만족하기 위하여 연소관과 동일한 Al 7075를 적용하였다.

        초소형 유도탄의 사출 시 발사관 피스톤 충격으로 인한 노즐 구조체의 축 변형 및 구조적인 결함을 확인하기 위하여 연소관과 리테이닝 링 체결부에 대한 구조해석을 수행하였다. Al 7075 재질의 항복응력 505MPa 기준조건으로 해석한 결과 발사관 충격 시 연소관에 발생하는 최대 응력은 16.2MPa이며 노즐 구조체 및 리테이닝 링 체결부에 발생하는 최대 응력은 10.9∼11.4MPa로 피스톤 충격 시 구조적인 안정성을 확인할 수 있었다. Fig. 3는 연소관에 대한 구조해석 결과이고 노즐 구조체 및 리테이닝 링에 대한 구조해석 결과는 Fig. 4에 나타내었다.

        
          
          

          Fig. 3 
				
          

          
            Analysis result of Motor case. (Unit, MPa)
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 4 
				
          

          
            Analysis result of retaining-ring. (Unit, MPa)
          
          

          

        

        초소형 사이즈의 추진기관으로써 일반적인 추진기관에 비교하여 정밀한 공차를 적용하여 설계 및 제작하였다. 연소관에 착화기, 추진제 그레인, 노즐 구조체, 리테이닝 링 등으로 추진기관을 조립하였으며 조립 후 추진기관 최종무게는 63g 수준이었다.

      

    

    

  
    
      3. 추진기관 시험평가
      모든 추진기관의 지상연소시험은 상온에서 수행하여 분석하였으며, 압력 데이타 획득을 위한 연소시험은 Heavy type motor를 적용하여 압력 데이타를 확보하였다. Heavy type motor 전방부는 착화기와 그레인의 연결부에 대한 설계로 인하여 압력측정을 위한 체적 공간 확보의 어려움이 있어 노즐과 그레인 사이에 압력측정 어댑터를 적용하여 데이터를 획득하였다. 또한 늘어난 연소관 내부 체적공간으로 인하여 추진제 점화를 위한 착화기의 화약양도 기존의 화약양 대비 과량 투입하여 시험을 수행하였다.

      추진기관 성능설계에 적용된 추진제 특성을 Table 2에 정리하였으며 Heavy type Motor의 지상연소시험 후 추력&압력-시간 선도 그래프와 내탄도 해석 비교 결과를 Fig. 5에 나타내었다.

      
        Table 2. 
				
        

        
          Properties of applied propellant from CEA.
        
        

      

      
        
          
            	Properties
            	r (mm/s) @70bar
            	
              n
            
            	ρp (g/cc)
            	Molecular weight
            	Specific heat ratio
          

        
        
          	Propellant
          	6.97
          	0.40
          	1.668
          	24.554
          	1.210
        

      

      

      
        
        

        Fig. 5 
				
        

        
          Results of ground test of H/T Motor.
        
        

        

      

      최대 압력은 88bar 수준으로 최대 추력 요구조건인 80N보다 낮은 58N이며 총 역적을 비교하였을 때 31N-sec의 비슷한 수준을 보임으로써 시험 값과 성능 해석 값이 비교적 일치하고 있음을 알 수 있다. 내탄도 해석 및 연소시험 결과 비교 값은 Table 3.에 정리하였다.

      
        Table 3. 
				
        

        
          Comparison of ground test results with predicted performance.
        
        

      

      
        
          
            	Properties
            	Predicted performance
            	H/T Motor 
            	F/T Motor
          

        
        
          	Burn time,∼0.7s
          	∼0.65
          	0.68
          	0.67
        

        
          	Thrust(Max.), <80N
          	∼57.4
          	57.2
          	58.0
        

        
          	Total impulse, >25N-sec
          	∼31.8
          	31.1
          	31.8
        

        
          	Isp(sec)
          	230
          	223
          	224
        

      

      

      Fig. 6은 Flight type Motor 제작 후 시험한 추력-시간 선도 그래프로 최대 추력은 Heavy type Motor 시험결과와 동일한 그래프 형상을 나타낸다. 최대 추력 값의 차이는 그레인 slot의 가공에서 나타나는 미세한 차이로 인한 오차로 보여지며 총 역적은 여러 번의 재현성 확인시험에서 31∼32N-sec 값을 얻음으로서 비슷한 수준의 값을 보였다. 또한 지상연소시험결과 비추력은 223∼225sec의 범위를 보여 이론 비추력과 3% 내의 차이를 보이는 것으로 확인하였으며 Table 3.에 정리하였다.

      
        
        

        Fig. 6 
				
        

        
          Results of ground test of F/T Motor.
        
        

        

      

    

    

  
    
      4. 유동해석 및 결과
      초소형 스마트탄의 사수 안정성 확보를 위해서는 사수와 추진기관 간 안전거리 설계가 필요하다. 그리고 안전거리 설계를 위해서는 추진기관의 배기가스 유동특성, 고체 입자 연소생성물, 추진기관 후방에서의 음압 정보 등 사수에게 위협이 될 수 있는 요인들에 대한 정보가 요구된다.

      따라서 추진기관의 배기가스 유동해석기술 획득과 안전거리 설계를 위한 기초자료를 확보하기 위하여 유동해석을 수행하였다. 추진기관의 배기가스 유동해석기법을 검증하기 위해 해석결과와 IR 카메라로 획득된 실험결과를 정성적으로 비교했으며, 보유한 IR 카메라 장비로 획득할 수 없었던 온도분포결과를 예측하였다.

      연소실 압력이 가장 큰 경우에 배기가스의 모멘텀이 최대이며, 이때 배기가스로 인한 위험거리가 최대일 것으로 예상하였다. 내탄도 해석 및 실험으로부터 연소실의 최대 압력이 각각 87.51, 88.28bar임을 고려하여, 유동해석에서는 노즐 입구부의 압력을 90bar로 선정했다.

      계산비용 감축을 위해 화학반응은 고려하지 않았으며, 연소실 이후에서 배기가스가 화학적 평형인 상태임을 가정하여 해석을 수행하였다. 배기가스의 물성치는 CEA (Chemical Equilibrium Analysis) 코드를 사용하여 도출했으며, 그 값은 Table 4.과 같다[7].

      
        Table 4. 
				
        

        
          Properties of Burnt gas.
        
        

      

      
        
          
            	Properties
            	Value
          

        
        
          	Chamber pressure, Pc
          	90 bar
        

        
          	Chamber temperature, Tc
          	2565 K
        

        
          	Specific Heat, CP
          	1992.9 J/kgㆍK
        

        
          	Molecular weight, M
          	24.514
        

        
          	Viscosity, μ
          	8.517e-05 kg/mㆍK
        

        
          	Thermal Conductivity, k
          	0.28811 W/mㆍK
        

      

      

      2차원 축대칭 압축성 Reynolds-averaged Navier-Stokes 식을 사용하여 정상상태 해석을 수행하였다. 공간차분은 Roe의 flux-difference splitting 기법과 2차 정확도의 풍상차분기법을 적용하였으며, 난류모델로 k-epsilon standard 모델을 사용하였다. 총 사용한 격자의 수는 22만개 이며, 벽면에서 y+는 50 이하이다(Fig. 7). 본 해석은 상업용 열⋅유체 시뮬레이션 도구인 Fluent 2019 R2를 사용하여 수행되었다.

      
        
        

        Fig. 7 
				
        

        
          Grid near the nozzle.
        
        

        

      

      유동해석의 계산 영역은 Fig. 8과 같이 노즐 내부와 외기영역으로 구성된다. 노즐 출구의 유동이 외기에 의한 영향이 없도록 노즐 출구 직경의 60배인 외기영역을 추가하였다.

      
        
        

        Fig. 8 
				
        

        
          Schematic diagram of computational domain.
        
        

        

      

      경계조건으로 노즐 벽면의 경우 no-slip, 단열조건으로 설정하였으며 노즐 입구의 압력(Pc) 및 온도(Tc)는 각각 90bar, 2565K으로 설정하였다. 외기영역의 경우, x축 방향의 시작영역은 벽면으로 설정하여 no-slip, 단열조건을 부여했고 끝영역은 출구압력을 대기압으로 설정하였다. 외기영역의 y축 방향 경계조건은 symmetry 조건을 부여하였다.

      Fig. 9는 노즐 배기가스 유동의 압력, Mach 수, 밀도 그리고 온도 컨투어이며, Fig. 10은 노즐 배기가스의 중심부를 따라, 출구로부터 떨어진 거리에 대한 압력, Mach 수, 밀도 그리고 온도 그래프이다. 해석결과 노즐 배기가스의 유동에서 노즐 출구로부터 10cm 근방까지 Mach 디스크가 유지되며, 급격한 압력 및 밀도 변화가 관측되었다. 또한 노즐 배기가스 유동의 중심부 온도는 출구로부터 급감하여 45cm 근방에서 400K까지 떨어진다.

      
        
        

        Fig. 9 
				
        

        
          Contours for pressure, Mach number, density, and temperature near nozzle region.
        
        

        

      

      
        
        

        Fig. 10 
				
        

        
          a) Pressure and density, b) Mach number and temperature on the jet centerline.
        
        

        

      

      실제 지상연소시험을 통한 노즐 배기가스 유동의 중심부 온도변화를 IR 카메라로 획득하였으며, 카메라 자체 자동 온도 색변환 스펙으로 인하여 온도 스케일에 대한 정보는 획득하지 못하였다. 하지만 연소시간동안 출구로부터 가스 온도에 따른 화염 형상 및 가스 분포를 확인할 수 있었으며 Fig. 11에 나타내었다. IR 카메라 영상 분석 결과 노즐 출구로부터 0.5m 근방까지 유동의 온도가 급격하게 변화하고 0.5m 지점 이후부터 유동의 온도는 완만하게 떨어지며, 1m 근방에서 노즐 배기가스 유동의 온도가 상온(파란색)에 도달한 것이 관측 되었다.

      
        
        

        Fig. 11 
				
        

        
          Flame length of H/T Motor ground test. (Unit, cm)
        
        

        

      

    

    

  
    
      5. 결		론
      본 개발에서는 소형 그레인 제작에 용이한 열가소성 추진제를 이용하여 초소형 추진기관을 개발하고 성능을 검증하였다.

      추진제의 성능과 점화특성을 향상시키기 위해 기존 추진제 조성 대비 AP 함량을 증가시켜 비추력을 향상시키고, 4-slot 형상의 그레인으로 설계하여 체계요구 조건인 80N이하의 추력을 충족하였다.

      실제 연소시험을 통해 지상연소시험 및 비행용 추진기관의 추력-시간 선도 그래프의 재현성을 확보하여 구조적인 결함 없이 그레인 설계의 적합성과 추진기관 요구 성능을 만족하였다.

      그리고 초소형 스마트 탄의 배기가스 유동해석기술 및 사수 안전거리 설계 기초자료 확보를 위하여 유동해석을 수행하였다. 노즐 배기가스의 중심부 온도가 출구로부터 급감하여 45cm근방에서 400K까지 감소하는 것이 해석 결과에서 확인 되었다. 지상연소시험의 IR 카메라로 촬영된 배기가스 온도가 노즐 출구로부터 0.5m 근방까지 급격하게 감소하고 1m 근방에서 상온에 도달하는 것을 고려할 때, 정성적으로 합리적인 해석 결과가 도출된 것으로 판단되었으며, 사수 안전거리는 1 m 이상으로 설정 할 수 있었다.

    

    

  
    
      Nomenclature
      
        
          	
          	
        

        
          	
            AP  : 
          
          	
            Ammonium Perchlorate
          
        

        
          	
            PVC : 
          
          	
            Polyvinyl Chloride
          
        

        
          	
            DOA : 
          
          	
            Dioctyl Adipate
          
        

        
          	
            DOP : 
          
          	
            Dioctyl Phthalate
          
        

        
          	
            BATES : 
          
          	
            Ballistic Test and Evaluation System
          
        

        
          	
            MEOP : 
          
          	
            Maximum expected operating pressure
          
        

        
          	
            r : 
          
          	
            Burning rate
          
        

        
          	
            n : 
          
          	
            Pressure exponent
          
        

        
          	
            ρp : 
          
          	
            Propellant Density
          
        

        
          	
            Isp : 
          
          	
            Specific Impulse
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