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            Abstract
          
        

        
          2단형 소형위성발사체 상단 메탄엔진에 다중점화가 가능한 간결한 점화기를 개발하고 있다. 첫 번째로 적층제조 기술을 활용하여 믹싱헤드와 일체형으로 다중점화장치를 설계 및 제작하였다. 두 번째로 연소기 헤드에 공급되는 점화 추진제를 주-추진제 배관에서 분기하여 공급함으로써 점화가스 저장을 위한 별도의 고압 용기가 필요없다. 1톤급 액체산소/액체메탄 엔진 연소기 헤드에 일체형으로 고안된 신규 점화기에 대해서 점화기 단독시험, 연소기 점화시험 및 연소기 성능시험 등의 다양한 시험을 수행하였고, 안정적인 점화 성능을 확인하였다.

        

        
          
            초록
          
        

        
          We are developing a compact ignition device that can provide a multi-ignition capability for an upper stage methane engine of a two staged small satellite launch vehicle. Firstly, the multi-ignition device is designed and built as an integral part of an additively manufactured mixing head. Secondly, the ignition device requires no separate high-pressure vessels to store ignition propellants as they are branched out from the main feed lines for the mixing head. We performed experiments at various levels, including igniter autonomous tests, thrust chamber ignition and combustion tests on the new compact ignition device which is integrated in the thrust chamber of one-tonf class liquid oxygen/liquid methane engine, and confirmed stable ignition performance.
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      1. 서 론
      발사체는 다양한 추진제 조합으로 엔진에서 추력을 발생시켜 탑재체를 우주공간으로 이송한다. 지금까지 발사체 엔진에 가장 많이 활용되었던 추진제 조합은 러시아로 대표되는 케로신(Kerosene)/액체산소(LOX, Liquid Oxygen) 조합과 미국, 유럽으로 대표되는 액체수소(LH2, Liquid Hydrogen)/액체산소 조합이며, 최근에는 액체메탄(LCH4, Liquid Methane)/액체산소를 조합으로 구성하는 발사체 및 엔진에 대한 개발도 많은 기관과 민간기업에서 진행 중이며, 실용화 직전의 단계까지 기술이 성숙되었다[1].

      한국항공우주연구원에서는 누리호 개발 사업을 통해 케로신/액체산소 조합의 추진제를 활용한 75톤급/7톤급 엔진을 개발하였고, 2단형 소형발사체 선행기술 개발 과제를 통해서는 상단용 엔진으로 3톤급 메탄엔진에 대한 요소기술을 개발 중이다. 3톤급 메탄 엔진 및 구성품에 대한 개발시험을 위해 시험설비 확보를 위해 노력 중이며, 현재는 이동 가능한(movable) 시험장치를 활용하여 3톤급 엔진의 축소형인 1톤급 메탄엔진 연소기에 대해 적층제조 기술 적용 가능성 확인과 제작된 시작품을 활용한 수류시험과 연소시험을 진행하고 있다[2,3].

      본 논문에서는 1톤급 메탄엔진 연소기 개발에 활용되고 있는 가스토치 방식의 다중점화 시스템에 대한 연구 결과를 제시한다. 기존의 가스토치 점화방식과 다르게 별도의 고압가스 용기 없이 극저온 액체메탄과 액체산소의 주-추진제 배관에서 분기 라인만으로 구성되는 메탄엔진 혼합기 일체형 연소기 점화장치이며, 연구 내용 및 제작, 시험 결과들을 소개한다.

    

    

  
    
      2. 액체로켓 엔진 점화장치
      발사체에 사용되는 액체로켓 엔진이 정지상태에서 정상상태로 작동하기 위해서는 공급된 추진제의 연소가 시작될 수 있도록 활성화 에너지(activation energy)를 제공하는 점화 시스템(ignition system)이 반드시 필요하다.

      일반적으로 액체로켓 엔진에서 많이 활용되는 점화장치는 기체산소(GOX, Gaseous Oxygen)/기체메탄(GCH4, Gaseous Methane) 또는 기체산소/기체수소(GH2, Gaseous Hydrogen) 조합의 가스토치(Gas Torch)를 활용하는 방식, TEA(Triethly-Aluminum) 또는 TEB(Triethyl-Borane)와의 혼합물을 사용하는 접촉발화성 추진제를 활용하는 방식, 그리고 화약류를 이용하는 파이로(Pyrotechnic) 방식이 있다.

      최근에는 점화장치의 단순화 및 재점화 기능 강화를 고려하여 레이저 점화장치, 열음향 공진 방식 점화장치, 지상 점화원을 활용한 점화장치 등에 대한 연구도 활발히 진행되고 있다[4-7].

      
        2.1 접촉발화성 점화추진제 점화기
        접촉발화성 점화추진제를 활용하는 점화 방식은 상대적으로 많은 점화 에너지가 필요하고, 점화 시간이 길게 필요한 케로신(Kerosene)/액체산소(LOX) 추진제 조합에서 대부분 활용된다.

        케로신/액체산소 조합의 추진제를 사용하는 로켓엔진 분야에서 추력, 비추력 가장 성능이 뛰어난 러시아 RD-170 계열 엔진, 아폴로 프로젝트를 수행한 Saturn 발사체의 F-1 엔진 및 최근 우주발사체 시장을 주도하고 있는 Falcon 9의 Merlin 엔진이 대표적으로 접촉발화성 추진제를 활용한 점화 시스템으로 운용되고 있다. 또한 최근 독일 DLR(Deutsches Zentrum für Luft- und Raumfahrt e.V., German Aerospace Center) 주관으로 진행되고 있는 소형발사체(micro-launcher) 개발 경쟁사업 2단계에서 1위로 선정된 RFA(Rocket Factory Augsburg AG)에서 개발 중인 케로신 다단엔진도 동일한 점화 방식을 활용하고 있다(Fig. 1).

        
          
          

          Fig. 1 
				
          

          
            Representative engines using hypergolic propellant ignition system.
          
          

          

        

        국내 최초 액체로켓 엔진인 KSR-III(Korean Sounding Rocket-III)를 시작으로 현재 비행시험 단계에 있는 누리호(Korea Space Launch Vehicle-II, KSLV-II)까지 케로신/액체산소 추진제 조합의 액체로켓 엔진을 개발하고 있는 대한민국도 연소기 점화에 접촉발화성 점화추진제인 TEA/TEB를 활용하고 있다. 또한, 선행기술로 개발되고 있는 9톤급 다단연소방식 엔진에도 동일한 점화 방식이 활용된다(Fig. 2).

        
          
          

          Fig. 2 
				
          

          
            Ignition system of the 75-tonf class liquid rocket engine for KSLV-II.
          
          

          

        

        이 방식은 접촉발화성 점화추진제를 사용하므로 상대적으로 점화 에너지가 높은 케로신 연료를 사용하는 엔진에서도 점화에 대한 신뢰도가 높은 것이 특징이다. 발사체 엔진, 특히 상단 엔진에서는 점화에 대한 신뢰도가 가장 중요한 항목 중의 하나로서 접촉발화성 점화추진제를 지금까지 지속적으로 활용하는 이유이다.

        하지만, 공기 또는 습기와 접촉하면 급격한 연소반응을 일으키고, 케로신 연료와 만나면 침전물이 생성되는 발열반응이 일어나기 때문에 취급/운용/보관 등에 상당한 주의가 필요하다. 마찬가지 이유로 인하여 보관, 충전과 잔류 추진제 배출을 위한 별도의 설비가 법적으로 필요하다.

        일반적으로 엔진에서는 별도의 공간에서 충전된 앰퓰(Ampule) 형태로 장착하여 연료(케로신)로 점화추진제를 밀어내는 방식을 사용하여 시스템이 복잡해지며, 다중 점화를 위해서 점화 횟수에 맞게 복수 앰퓰을 분리 장착하거나 하나의 용기에 점화 횟수를 고려한 점화추진제를 충전하고 가스로 가압하여 밀어내는 방식이 활용된다(Fig. 3, 4, [8-10]). 이러한 특성으로 인해 다중 점화를 위해서 점화시스템 구성이 복잡해지고, 사용량 이상의 점화추진제를 충전/운용하여야 하는 부분이 손실로 작용한다.

        
          
          

          Fig. 3 
				
          

          
            Configuration of hypergolic propellant ampules for the successive multiple firing tests.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 4 
				
          

          
            Hypergolic propellant system scheme and concept of a ampule for multiple ignitions
          
          

          

        

        또한, 접촉발화성 점화추진제가 국내에서 생산되지 않고, 국외 특정 기업 및 기관에서 생산되는 제품에 의존하고 있는 상황으로 인하여 수급 및 비용 측면에서도 불안정성과 고비용의 문제가 발생한다.

      

      
        2.2 가스토치 점화기
        가스토치 점화기는 액체수소(LH2)/액체산소(LOX) 조합의 극저온 추진제로 구성된 액체로켓 엔진에서 주로 사용되는 방식이며, 최근에는 액체메탄(LCH4)을 연료로 사용하는 엔진 및 케로신(Kerosene) 엔진에서도 일부 활용되고 있다.

        가스토치 점화기는 기체수소(GH2)/기체산소(GOX) 또는 기체메탄(GCH4)/기체산소(GOX)를 가스토치 챔버에 공급하고, 스파크 플러그에서 활성화 에너지를 공급하여 연소가 발생하도록 하며, 이때 발생되는 토치 화염(Torch Flame)을 이용하여 액체로켓 엔진의 연소장치(연소기, 가스발생기, 예연소기)에 공급되는 주-추진제(Main Propellants)를 점화시키는 방식이다.

        가스토치 점화기는 RL10, Vinci, Vega-E의 M10과 같이 추력이 높지 않고, 다중 점화 요구조건이 존재하는 발사체의 상단엔진에서 많이 사용된다. 또한 미국 발사체 엔진 중에서 LH2/LOX를 추진제로 사용하는 고추력 Saturn V 상단 엔진 J-2(진공추력 105 tonf), 우주왕복선 메인엔진(SSME, Space Shuttle Main Engine, 지상추력 200 tonf) 및 Delta IV의 1단 엔진 RS-68(지상추력 301 tonf)과 같이 100 tonf 이상의 고추력 엔진에서도 토치 화염을 증폭시키는 방식의 강화 스파크 점화기(ASI, Augmented Spark Igniter)를 활용하여 엔진 연소기 및 프리버너 등의 점화에 사용한다(Fig. 5, 6, Table 1).

        
          
          

          Fig. 5 
				
          

          
            Ignition system of Vinci engine.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 6 
				
          

          
            Augmented spark igniter of SSME.
          
          

          

        

        
          Table 1. 
				
          

          
            Rocket engines using gas torch igniter.
          
          

        

        
        

        케로신을 연료로 사용하는 Launcher Space 社의 지상추력 10톤급의 1단 엔진 E-2는 특이하게 가스토치 방식의 점화기를 사용하는 것으로 알려져 있다. 연료와 산화제를 모두 재생냉각에 활용하면서 재생냉각채널을 통해 기화된 가스산소와 고온의 액체 케로신을 토치 점화기에 공급하여 스파크 플러그로 점화하는 방식이다.

        가스토치 점화기는 접촉발화성 추진제를 활용한 점화기 시스템과 비교하여 운용 안전성이 높고 사용이 간단하며, 추진제 확보가 용이하여 액체로켓 엔진의 연소장치 성능을 검증하는 개발시험 단계에 많이 활용된다. 대한민국의 최초의 터보펌프 방식 액체로켓 엔진인 30톤급 엔진, 누리호의 1단 75톤 엔진 가스발생기, 3단 7톤 엔진 연소기 및 가스발생기 개발과정에서 비행용 구성에서 사용되는 접촉발화성 점화추진제 시스템과 파이로 방식 점화기를 대신하여 개발 연소시험에서 가스토치 점화기가 활용되었다.

        가스토치 점화기는 활성화 에너지 공급에 스파크 플러그를 사용하기 때문에 전원 공급이 가능한 상태에서 여러 번의 재점화에 유리하지만, 1단 또는 부스터 엔진에서 1회 점화를 위해 또는 상단엔진에서 다중 점화를 위해 점화용 가스를 별도로 저장/공급하는 고압용기 및 부대장치(충전 및 배출 밸브, 압력 확인 장치 등)가 필요하여 시스템이 커지고 무거워진다(Fig. 5). 또한, 일정한 점화 조건을 유지하기 위해 저장된 가스 압력은 사용압력보다 높게 유지해야 하기 때문에 잔류 가스가 남을 수밖에 없는 조건이다.

        본 논문의 주제에 해당하는 주추진제 배관 분기로 구성된 연소기 헤드 일체형 점화기 역시 가스토치 점화기 방식을 활용하지만, 별도의 고압용기가 필요하지 않기 때문에 앞서 언급된 단점을 극복한 방법으로 자세한 설명은 3장에 하기로 한다.

      

      
        2.3 파이로 점화기
        파이로 점화기는 화약 성분을 활용하여 1회성으로 연소장치를 점화시키는 방식이며, 충전된 화약의 종류와 양을 조정하여 점화용 가스의 온도와 시간을 조절할 수 있다. 파이로 점화기는 전기 신호에 의해 기폭되는 착화기(Initiator)가 하나의 세트로 구성되는 것이 일반적이며, 기계적으로 작동하는 부품이 없으므로 엔진 시스템을 간결하게 구성할 수 있는 장점이 있다.

        시스템의 간결함으로 인한 작동 신뢰성으로 누리호 75톤 및 7톤 엔진 가스발생기(Fig. 2)의 점화기로 사용되고 있으며, 7톤 엔진 연소기 점화기는 초기에서 75톤 엔진과 동일하게 접촉발화성 점화추진제를 사용하는 것으로 설계되었으나, 시스템 단순화를 위해 파이로 점화기로 변경되어 2021년 10월 1차 시험발사에서 활용되었다.

        1단 및 부스터 엔진에서 파이로 점화기를 사용하여 점화하는 엔진으로는 케로신을 연료로 사용하는 러시아 RD-107/108 엔진과 액체수소를 연료로 사용하는 유럽의 Vulcain 2 엔진이 있다.

        RD-107/108 엔진은 러시아 Soyuz 발사체의 부스터 및 1단 엔진으로 각각 사용되며, 4개의 주연소기와 2개 또는 4개의 버니어 연소기로 1개의 엔진이 구성된다. 파이로 점화기를 이용한 1단 엔진의 점화를 위해 노즐출구에서 연소실 내부로 삽입 가능한 파이로 방식의 점화기를 사용하며, 개별 연소실 내부에 모두 점화기를 장착하여 점화하기 때문에 전체 1회 발사에 32개의 파이로 점화기가 필요하다(Fig. 7).

        
          
          

          Fig. 7 
				
          

          
            RD-107 engine and its ignition system.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 8 
				
          

          
            Vulcain 2 engine and its ignition system.
          
          

          

        

        Soyuz 발사체 이송과정에서 노즐 출구에 해당 점화장치가 없는 것을 보면 사용되는 파이로 점화기들은 발사체 이송 후 발사대에서 장착되는 운용 개념으로 추정된다. Soyuz 발사체의 점화기 방식에 대해서는 접촉발화성 점화기 방식으로 개선에 대한 시험이 진행 중인 것으로 알려져 있으나, 아직 비행용 발사체 적용 여부는 확인이 되지 않았다.

        이러한 점화 방식은 대부분의 고체 연료를 이용하는 점화기에 사용되는 것으로 고체 연료 및 착화기로 이루어져서 구조가 간단하지만, 연소기로 점화기의 연소가스를 보내기 위한 유도 튜브와 점화기 연결부 등의 인터페이스 조립 등의 문제로 인해 복잡한 엔진 조립체에서 장착 작업을 하기 위해서는 상대적으로 넓은 공간과 작업 반경을 필요로 하는 단점이 있다. 또한 단일 점화만 가능한 파이로 점화기의 원천적인 한계로 인해 탑재체 투입 성능 향상 및 임무 다각화가 필요한 상단 엔진이나 재사용 발사체 1단 및 부스터 엔진 등에는 사용이 불가하다.

      

      
        2.4 레이저 점화기
        점화시스템 경량화, 다중점화 및 운용의 편리성 등으로 인해 레이저 점화기에 대한 연구가 최근 러시아와 유럽을 중심으로 활발히 진행 중이다.

        러시아 Soyuz 발사체는 레이저 방식의 점화기 사용을 검토하고 있는 것으로 알려져 있고, 유럽은 미래발사체 준비 프로그램(FLPP, Future Launcher Preparatory Program) 내에서 연구, 개발하고 있는 차세대 상단 팽창식 엔진 기술검증 시제(ETID, Expander Technology Integrated Demonstrator)를 통해 레이저 점화기 기술에 대한 개발 및 검증을 수행하고 있다[11]. 또한 Ariane 6의 1단 엔진 Vulcain 2.1의 가스발생기 점화에도 레이저 점화기를 사용하기 위해 개발시험을 진행 중이다(Fig. 9).

        
          
          

          Fig. 9 
				
          

          
            Laser ignition systems for cryogenic liquid fuel rocket engine.
          
          

          

        

        레이저 점화기는 주로 극저온 연료(LH2, LCH4)를 사용하는 엔진에 적용되며, 점화기 시스템 구성이 단순해지고 다중 점화가 가능한 장점을 최대한 활용하기 위해 연구, 개발되고 있다. 하지만, 분사기면(mixing head faceplate) 근처 연소실 벽면에 점화기가 위치하는 특성으로 인하여 화염에 의한 레이저 점화기의 손상 위험이 존재한다.

      

      
        2.5 지상 점화기
        최근 유럽에서 개발되고 있는 Vulcain 2.1 엔진은 이전의 Vulcain 2에서 사용한 파이로 점화기 대신 지상설비의 버너를 활용하는 점화 방식(rafale system)을 추가로 개발하여 엔진 개발시험을 좀 더 편리하게 수행하고 있다(Fig. 10, [12]).

        
          
          

          Fig. 10 
				
          

          
            Ground ignition system for Vulcain 2.1.
          
          

          

        

        미국의 RS-25 엔진과 RS-68 엔진 시험에서도 이와 유사한 방식의 토치 화염이 엔진 후류에 활용되지만, 연소기 또는 프리버너 등의 점화에는 ASI(Augmented Spark Igniter)를 활용하며, 지상에서 활용되는 토치 화염은 후류로 분사되는 수소를 태워주기 위한 용도이다.

        Ariane 6 발사체 운용에서 지상 점화기를 활용하여 Vulcain 2.1 엔진 점화를 시도할지 여부는 아직 장담할 수 없지만, 발사대에 동일한 점화 시스템이 구현되면 기존의 Vulcain 2 엔진에 비하여 엔진 구조 및 발사체 시스템 운용 측면에서 상당히 간소화된 구성이 가능할 것으로 판단된다.

      

      
        2.6 열음향 공진 점화기
        Hartmann-Sprenger Tube(HST)로도 알려진 열음향 공진 점화기는 노즐을 통해 분사되는 가스 유동이 공진관(resonance tube)으로 유입되면서 발생하는 충격파에 의한 가스 유동의 온도 상승을 활용하는 것이다(Fig. 11, [13]). 충격파에 의해 유도되는 온도 상승을 점화 추진제의 자연발화 온도 이상으로 상승시켜서 분사된 연료를 점화시킨다. 발생한 화염이 안정적으로 유지되면서 연소실로 분사되면 주 추진제를 점화시키고, 엔진의 작동이 시작된다.

        
          
          

          Fig. 11 
				
          

          
            Schematic of HST.
          
          

          

        

        열음향 공진 점화기는 공진현상을 활용하여 기계적 또는 전기적으로 움직이는 부품이 없는 구조로서 고장 요인이 없으나, 공진관 또는 점화기 연소실의 열적 손상에 취약하며 고압의 가스가 필요한 조건 등으로 인한 제약이 발생한다. 현재 발사체 엔진에 적용하여 활용되고 있는 상태는 아니며, 독일의 뮌헨 기술대학에서 해석적인 연구를 진행하고 있고[13], 국내 한밭대학교 연소추진연구실에서도 실험적인 연구를 통해 예측되는 온도 상승과의 비교를 수행하였다[14].

        우크라이나 로켓 엔진 전문기업인 FCP(Flight Control Propulsion)社에서는 제작 및 시험을 통해 열음향 공진 점화기 상용화를 진행하고 있으며(Fig. 12, [4]) 최근 케로신 다단엔진 프리버너에 사용할 수 있는 점화기를 적층제조(3D 프린팅) 방식으로 제작하여 시험에 성공한 것으로 알려졌다(Fig. 12, [15]).

        
          
          

          Fig. 12 
				
          

          
            Acoustic igniter development in FCP.
          
          

          

        

      

    

    

  
    
      3. 믹싱헤드 일체형 가스토치 점화기
      한국항공우주연구원 소형발사체연구단(舊 미래발사체연구단)에서는 2단형 소형발사체 고성능 상단 액체메탄 엔진 연구를 진행 중이며, 적층제조(3D 프린팅, Additive Manufacturing)를 통해 1톤급 축소형 연소기 및 3톤급 연소기를 제작하고 연소시험을 수행하고 있다(Fig. 13, [16,17]).

      
        
        

        Fig. 13 
				
        

        
          Upper stage methane engine development for a small satellite launch vehicle.
        
        

        

      

      메탄엔진 연소기 개발시험에 사용되는 점화 방식으로는 앞서 언급된 다양한 점화기 종류 중에서 극저온 액체메탄을 연료로 사용하는 엔진 개발시험의 적합성, 시험 편의성 및 반복 시험에 소요되는 비용 등을 고려하여 기체산소(GOX)와 기체메탄(GCH4)의 가스를 점화추진제로 사용하는 가스토치 점화 방식을 선정하였다[18].

      
        3.1 점화기 구성 및 추진제 공급 방식
        Fig. 13의 적층제작 축소형 연소기 1차 시제(AM TC#1)는 2.2절에서 언급한 일반적인 가스토치 점화기 방식이 적용되어 독립된 부품으로 점화기가 제작되어 연소기와 조립되는 형태로 적용되었다. 즉, 연소기 혼합기(mixing head)에 조립된 점화기에 별도의 가스용기에서 GOX와 GCH4을 공급하고, 스파크플러그를 통해 토치를 점화시키게 된다(Fig. 14).

        
          
          

          Fig. 14 
				
          

          
            Conventional gas torch igniter for AM TC#1.
          
          

          

        

        반면 적층제작 축소형 연소기 2차 시제(AM TC#2)는 적층제조의 장점인 부품 통합과 복잡한 유로의 구현 가능성을 활용하여 헤드와 가스토치 점화기를 하나의 부품으로 제작하였다. AM TC#2는 연소실, 믹싱헤드 및 연결배관으로 구성되며, 연소실과 믹싱헤드를 연결하는 배관을 조립하여 시제가 완성된다(Fig. 15).

        
          
          

          Fig. 15 
				
          

          
            Configuration of the mixing head integrated gas torch igniter for AM TC#2.
          
          

          

        

        AM TC#2에서는 가스토치 점화에 필요한 추진제(GOX, GCH4)를 공급하는 방식도 변경되었다. Fig. 15에서 표시된 것과 같이 일반적으로 활용하던 추가적인 점화용 가스 공급 용기를 삭제하고, 주-추진제인 LOX와 LCH4 공급 주-배관에서 배관을 분기(Main Feed Line Branch)하여 점화기로 가스를 공급하는 방식이다(Fig. 15, 16).

        
          
          

          Fig. 16 
				
          

          
            Torch igniter propellant supplying scheme branched from main feed line.
          
          

          

        

        시험 준비 단계의 추진제 충전 및 냉각 과정을 통해 주-배관(①, ③)에서 액체 상태로 조건이 맞춰진 주-추진제가 연소기 작동 시점에 맞춰 점화기 배관(②), 오리피스, 밸브 등을 통과하면서 발생하는 열전달과 팽창으로 인해 기화되면서 연소기 점화기에는 가스 상태의 점화 추진제가 공급된다. 가스 상태로 공급된 GOX와 GCH4는 일반적인 가스토치 점화기와 동일하게 스파크 플러그를 이용한 점화가 가능해진다.

        주-추진제 공급배관 분기를 통해 점화추진제를 공급하기 때문에 별도의 고압용기와 고압용기 충전 및 배출에 필요한 추가 장치가 필요 없다. 그로 인해 극저온 액체메탄(또는 액체수소 등)을 추진제로 사용하는 엔진시스템의 단순화에 기여하고, 고압용기를 운용하면서 발생할 수 있는 위험성 등을 제거할 수 있다. 또한, 주-추진제를 활용할 수 있는 조건에서는 점화추진제 용량 및 압력에 제약 없이 반복적인 재점화가 가능하다.

        주-추진제 분기라인을 통한 점화기 기술을 활용하면 최근 발사체 상단 엔진 및 궤도상 비행체(OTV, Orbital Transfer Vehicle) 등과 같이 다중 위성 투입을 위한 궤도 변화, 궤도 상에서의 위치 이동 등과 같은 임무 요구조건에 대응할 수 있다. 또한 추진기관 시스템 단순화를 통해 무게를 절감하면서 재점화가 용이하도록 구현할 수 있다.

        저비용 우주수송서비스 구현의 핵심기술로 자리잡은 재사용 발사체에서도 필수적인 기능인 부스터 엔진 재점화를 위해서도 SSME, RS-68 엔진 등에서 사용된 점화기 출력 증가 방식을 접목하면 충분히 중대형 엔진에도 적용할 수 있을 것으로 예상된다.

      

      
        3.2 점화기 단독시험
        제안된 주-추진제 분기 라인만으로 구성된 헤드 일체형 다중점화 시스템을 검증하기 위해 점화기 단독 시험(autonomous test)과 헤드 일체형으로 제작된 연소기에 대한 점화 및 연소시험이 수행되었다.

        점화기 단독시험은 연소기 점화 없이 점화기의 작동성만을 확인하기 위한 시험으로 가스토치 점화기 일체형 연소기 헤드 형상(Fig. 15)에서 점화기 형상만을 제작하여 수행되었다. 추진제 탱크에 실 추진제인 액체산소(LOX)와 액체메탄(90% 이상의 액체메탄으로 구성된 LNG, liquefied natural gas)을 충전하고 Fig. 16의 시스템 구성에 따라 연소기 시험과 동일한 상태에서 수행되었다.

        10분 정도의 시간 동안 수행된 5회의 연속된 점화기 시험에서 가스토치 점화기는 안정적으로 작동하였고(Fig. 17, 18), 시험 후 점화기 시제 및 스파크플러그 등에 손상이 발생하지 않았다. 가스토치 점화기 단독 시험을 통해 주-추진제 분기라인을 통한 가스토치 점화기 작동성, 재점화 가능성 및 점화 안정성에 대한 검증이 이루어졌다. Fig. 18은 토치 점화시험에서 계측된 압력 변화 그래프이며, 1차 시험에서 나타나는 빠른 압력 감소 현상은 점화 후 비상정지 조건 설정 오류에 의한 것이며, 종료 시점인 6.5 s 부근에서 나타나는 압력 증가현상은 고압퍼지에 의한 배관내 추진제의 순간 배출에 의한 것으로 연소기와 연계된 시험에서는 나타나지 않는 현상이다.

        
          
          

          Fig. 17 
				
          

          
            Torch igniter autonomous tests.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 18 
				
          

          
            Pressure trend in 5 times of gas torch autonomous test.
          
          

          

        

      

      
        3.3 연소기 점화시험
        점화기 단독시험을 통해 확인된 주-추진제를 활용한 가스토치 점화기 성능을 바탕으로 메탄엔진 연소기 연소시험의 예비 단계로 연소기 점화시험이 수행되었다. 연소기 점화시험은 가스토치 점화기를 이용하여 연소기의 점화가 정상적으로 이루어지는지 확인하기 위한 목적과 안정적인 연소기 점화를 위한 절차를 설정하기 위한 목적으로 수행된다(Fig. 19∼21).

        
          
          

          Fig. 19 
				
          

          
            AM TC#2 and installation on test stand.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 20 
				
          

          
            AM TC#2 ignition tests.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 21 
				
          

          
            Pressure trend in 4 times of the thrust chamber ignition test.
          
          

          

        

        연소기 점화시험은 1초 3회, 3초 1회로 총 4회가 수행되었으며, 1차/2차 시험에서는 점화기 단독시험과 마찬가지로 비상정지 조건으로 인하여 예상 시간보다 일찍 작동이 중단되는 상황이 발생하였고, 3차/4차 점화시험은 목표로 하는 시간 동안 정상적으로 수행되었다.

        비록 1차/2차 점화시험에서 연소실 압력 조건으로 인한 비상정지 상황이 발생하였지만, 4회 시험 모두에서 헤드 일체형 점화기에 주-추진제 분기를 통해 점화 추진제를 공급받은 가스토치 점화기 화염에 의해 주-추진제(LOX, LNG)를 공급받은 연소기 점화가 안정적으로 이루어지는 것은 검증되었다(Fig. 20, 21).

        시험장치 구성에서 토치 점화기에 공급되는 기체산소와 기체메탄의 유량 측정되지 않지만, 추진제 탱크 가압압력에 해당하는 공급되는 압력, 오리피스 직경, 토치 압력 등을 통해 간접적인 유량 추정과 혼합비 계산이 가능하다.

        발사체에서 운용되는 비행용 엔진에서는 시동 조건이 정해져 있고, 그 조건에 맞춰서 엔진 시동이 시작되기 때문에 일정한 토치 점화기 작동 조건을 맞출 수가 있다. 하지만, 연소기 및 엔진 개발시험은 작동 영역을 넒게 확보하여 성능 및 작동 특성 등을 검증하기 때문에 토치 점화기 역시 일정한 작동 조건에서 운영되는 것은 불가능한 상황이다. 오히려 개발시험 과정에서 넓은 영역에 대한 토치 점화기의 작동성이 보장되고 연소기 점화시험을 통해 성능이 검증되면 향후 비행용 엔진의 토치 점화기 작동 조건을 더 유연하게 설정할 수 있는 운용 마진으로 활용 가능할 것이다.

      

    

    

  
    
      4. 결 론
      2단형 소형발사체 상단 엔진으로 개발 중인 액체메탄엔진의 다중점화를 위해 가스토치 점화기를 선정하였고, 적층제조(3D 프린팅, Additive Manufacturing)라는 새로운 기술과 극저온 추진제인 액체메탄의 특성을 최대한 활용하여 주-추진제 라인 분기만으로 구성된 헤드 일체형 가스토치 점화기를 설계/제작하고 점화기 단독 시험 및 연소기 점화시험까지 성공적으로 수행하였다.

      극저온 상태의 액체메탄(또는 액체수소)과 액체산소를 추진제로 사용하는 액체로켓엔진에서 주-배관으로부터 분기된 배관과 밸브, 오리피스 등을 지나면서 열전달과 팽창으로 기화되는 기체 추진제 특성을 이용하여 기존의 가스산소(GOX)와 가스메탄(GCH4) 공급과 동일한 방식의 점화기 구성이 가능하였다.

      기존 방식에서 고압의 점화용 가스를 저장하기 위해 필요한 저장탱크 및 저장탱크 충전, 배출 등을 위한 밸브 등을 엔진 시스템에서 제거할 수 있었다. 이러한 이점을 엔진에 적용하면 엔진 시스템을 단순화할 수 있으며, 반복적인 재점화 횟수에 따라 점화용 가스 추진제 양을 충전해야 하는 필요성도 사라지며, 주-추진제가 있어서 엔진이 작동할 수만 있는 조건이라면 언제든 재점화가 가능한 시스템이 된다.

      또한 적층제조 기술의 부품 통합 및 복잡한 형상 구현이 가능한 특성을 활용하여 점화기 형상을 헤드에 통합하여 일체형으로 제작할 수 있었다. 헤드의 공간에 점화용 추진제 공급을 위한 유로를 생성하고 점화기 연소실을 매립하였으며, 점화 화염이 연소기로 분사될 수 있는 노즐까지 일체로 구성하였다. 헤드 일체형 점화기 제작을 통해 기존 방식에서 점화기 조립 시 발생하는 조립 공차, 기밀이 유지되어야 할 부분의 누설, 헤드부 작업 공간 확보 등의 어려움을 상당 부분 제거 혹은 절감시킬 수 있었다.

      현재까지 해당 점화기 방식을 활용하여 점화기 단독시험 5회, 1톤급 메탄엔진 연소기 점화시험 4회, 1톤급 메탄엔진 연소기 연소시험 10회 이상의 시험이 수행되고 있으며, 시험 후의 검사를 통해 점화기는 손상없이 정상 작동하고 있음이 확인되었다.
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