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Abstract

KSLV(Korea Space Launch Vehicle)-I is designed as a launch vehicle to enter a 100

kg-class satellite to the LEO(Low-Earth Orbit). Attitude angles of the upper-stage,

including roll, pitch and yaw are controlled by cold gas thruster system using nitrogen

gas. To verify the flow rate of the gas charging system and to prepare a nitrogen gas

charging scenario, the development of a gas charging simulator for RCS(Reaction

Control System) is required. This paper describes the orifice design, development, and

test of the gas charging simulator for RCS of KSLV-I.

초 록

KSLV-I은 100kg급 소형 인공위성을 지구 저궤도에 진입시키는 임무를 수행하여야 하며,

이를 위해 상단의 3축 자세제어를 위한 자세제어 시스템이 요구된다. 추력기 노즐을 통해

질소가스를 방출함으로써 발생하는 작용․반작용 모멘트를 제어모멘트로 사용하는 냉가스

추력기 자세제어 시스템을 KSLV-I 상단의 3축 자세제어 시스템으로 선정하였다. 충전 시

스템의 유량 검증 및 충전 시나리오 작성을 위해 지상 충전 시스템 개발 전단계로 충전모

사 시스템의 개발이 필요하다. 본 논문에서는 KSLV-I 충전 모사 시스템의 오리피스 설계,

시스템 개발, 충전 시험에 관한 것이다.
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1. 서 론

현재 개발중인 KSLV-I에서는 1단으로 액체추

진제를 사용하고, 2단은 고체추진제를 사용하도

록 설계되어 있다. 고체추진제를 사용하는 상단

부는 3축 자세제어를 위해 냉가스 추진시스템을

사용한다. 냉가스 추력기 시스템은 단일추진제

추력기 시스템에 비해 비추력은 낮지만 시스템
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구성의 단순성으로 인한 제작성이나 안정성, 비

용면에서 유리하다고 판단되어 상단부 자세제어

를 위한 시스템으로 채택하였다. 냉가스로는 주

로 헬륨이나 질소와 같은 비활성 기체를 많이 사

용하는데, KSLV-I에서는 분자량이 큰 질소 가스

를 냉가스 추진제로 사용한다. 이러한 냉가스 추

력기 자세제어 시스템은 크게 추력을 발생시키기

위한 공압 구동부와 추력기의 on/off 제어 및 시

스템의 상태 확인을 위한 제어부로 나눌 수 있

다. 공압 구동부는 고압의 질소 가스를 저장하는

탱크부, 질소 가스의 흐름을 조절하는 밸브부, 일

정한 압력의 질소 가스를 분출하여 추력을 발생

시키는 추력기부, 시스템 내부를 배관으로 연결

해주는 배관부 및 질소 가스인 추진제로 구성된

다. 또한 제어부는 추력기 및 밸브를 구동하고

시스템의 상태를 확인하는 TCU(Thrutster

Control Unit)와 케이블로 구성되어 있다[1].

RCS는 고압 용기에 충전된 고압가스가 압력조

절기를 거쳐 일정한 압력으로 감압된 후 추력기

에 공급되며, 추력기의 솔레노이드 밸브를 열고

닫음에 따라 일정한 압력의 가스가 분사되어 추

력이 발생하는 시스템으로 고압 용기에 사용 압

력으로 충전할 수 있는 지상 충전 시스템이 필요

하다.

본 논문에서는 추력기 자세제어 시스템용 충

전 시스템 소개 및 충전 시스템 개발 전단계로

충전 시나리오 및 유량 검증을 위한 충전모사 시

스템 개발과 충전모사 시스템으로 수행한 충전시

험의 결과에 대해 기술한다.

2. RCS 충전시스템

RCS 충전 시스템은 발사장에 건설될 시스템으

로 고압 질소 가스를 공급받아 RCS용 제어 모듈

에서 밸브를 제어하여 unregulated throttle로 유

량을 제한하여 RCS 기체에 질소 가스를 충전하

는 시스템이다. 그림 1과 같이 고압의 용기에 22

Mpa의 압력이 제어 모듈 입력단에 공급되어 진

다. 제어 모듈은 충전시작 신호와 충전 중단 신

호에 따라 전기/공압식 밸브를 작동하여 충전

라인의 압력을 제어한다. 제어 모듈에서 출력된

압력은 unregulated throttle을 통해 제한된 유량

으로 RCS의 고압 용기에 압력을 공급한다.

2.1 제어 모듈

발사장내의 launch complex에 설치되는 RCS

충전 시스템 중 가장 핵심인 제어 모듈은 질소

가스 공급/중단을 수행하는 부분으로 전기/공압

식 밸브와 압력을 인지할 수 있는 PI(Pressure

Indicator) 및 필터 등으로 구성되어 있다. 그림 2

의 개념도와 같이 RCS 충전 콘솔의 충전 명령에

따라 제어 모듈에서 충전라인의 전기/공압식 밸

브를 구동하게 된다. 그리고 PI들의 값들을 충전

콘솔로 송신하여 제어 모듈의 상태를 모니터할

수 있도록 한다. 각각의 PI는 현재 라인의 압력

이 설정압력 이상 혹은 이하인 정보만 제공하고

있다. 필터는 충전라인에서 들어오는 이물질을

걸러주는 역할을 한다. 충전이 완료된 후 충전

콘솔에서 충전라인 해압 명령을 생성하면 제어

모듈에서 해압 라인의 전기/공압식 밸브를 구동

하여 충전라인의 압력을 외부로 배출하게 된다.

그림 1. 충전 시스템 구성도

그림 2. 제어 모듈 개념도
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그림 3. 충전모사 시스템 구성도

2.2 Unregulated Throttle

제한된 유량으로 질소를 공급하기 위해서 1/4

인치 충전라인에 unregulated throttle이 그림 1

과 같이 있다. unregulated throttle의 직경은

Saint-Venant 공식의 의해 아래와 같이 가스의

압력과 유량의 관계식에서 구할 수 있다.

  ․ ․ ․
 ․ (1)

  ․ (2)

  


(3)

여기서 는 unregulated throttle을 통과하는

유량, 는 flow coefficient, 는 unregulated

throttle의 면적, 는 unregulated throttle의 직

경, 는 fixed coefficient, 는 unregulated

throttle 전단의 가스 압력, 는 unregulated

throttle 후단의 가스 압력, 는 가스 온도,

는 유량의 함수이다.

식 (1)과 식 (2)에서 unregulated throttle의 직

경을 구할 수 있다.

  

․․ ․․

․
(4)

Unregulated throttle 전단의 압력은 다음의 식

과 같다.

   ․ ․․․ (5)

여기서 는 제어 모듈 입력단의 압력,

는 제어 모듈에서 unregulated throttle 사이

의 저항값, Z는 compressibility coefficient, R은

기체 상수, T는 가스 온도이다.

Unregulated throttle 후단의 압력은 아래 식과 같다.

  
 ․ ․․․ (6)

여기서 는 사용되는 압력이고, 은

unregulated throttle에서 사용되어지는 곳까지의

저항이다.

식 (4), (5), (6)으로 부터 온도는 최대온도인

323K,    MPa ,    MPa ,

저항값 ․   , 원하는 질소 유량은

 sec, 사용되어지는 곳의 압력은

 MPa로 두면 unregulated throttle의 직

경은  로 계산된다.

3. 충전모사 시스템

충전모사 시스템은 발사장에 설치될 RCS용 충

전 시스템과 동일한 기능 및 성능을 보유하도록

제작하였다. 전체 시스템 구성도는 그림 3과 같다.

충전모사 시스템은 6,000psia의 압력까지 가압

할 수 있는 43리터의 용적을 가진 Taylor-

Wharton 사의 HC-6000 상용 고압봄베 6개를 배

관으로 연결하여 그림 4와 같이 하나의 모듈로

구성하였다. 상용 고압봄베 6개에 5,000psia 이

상으로 충전되어 있으며 RCS의 고압 용기에

3,200psia로 충전할 수 있는 용적이다. 소스 압력

을 충전 시스템과 동일하게 일정한 압력으로 공
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급하기 위해서 상용 압력조절기를 이용하였다.

상용 압력조절기 후단압력 변화를 최소화하기 위

해서 MEOP(Maximum Expected Operating

Pressure) 10,000psia의 5리터 리시버 탱크를 장

착하였다. 그리고 압력조절기 전/후단 및 공급단

에 압력센서 및 게이지를 장착하여 압력의 변화

를 모니터할 수 있도록 하였다. 또한

unregulated throttle과 동일한 기능을 할 수 있

는 상용 제품으로 Swagelok 사에서 생산되는

flow restrictor를 적용하였다. flow restrictor는

VCR 피팅중 유량을 제한하는 용도로 사용되고

있는 제품이다. 충전모사 시스템용으로 작동 압

력은 10,000psig이고, 내부 유로 직경이 0.305mm

인 flow restrictor를 적용하였다. flow restrictor

를 포함한 충전모사 시스템의 제어 모듈은 그림

5와 같다.

그림 4. 고압 상용 질소봄베 모듈

그림 5. 충전모사 시스템 제어 모듈

충전라인의 길이는 발사장의 RCS 충전 시스템

에서 RCS까지의 거리를 고려하여 50m의 1/4인

치 유연 호스로 구성하였다. 충전모사 시스템을

원격으로 제어하고 충전모사 시스템을 모니터할

수 있는 충전모사 제어콘솔을 Lab-view로 구성

하였다. 그림 6은 충전모사 제어콘솔의 GUI 화

면이다. 전기/공압 밸브는 Swagelok 사의 공압

구동기를 가지는 trunnion ball valve로 구현하였

다. RCS 충전시스템의 PI를 모사할 수 있도록

10,000psia 규격의 압력 센서를 사용하였다.

그림 6. 충전모사 제어콘솔 GUI 화면

4. 충전 시험

충전 시험은 RCS 비행용 모델의 MEOP 누설

시험을 위한 충전시 수행되었다. 충전 시험은

RCS MEOP 누설시험 절차에 따라 탱크압력을

초기 보관압에서 300psia까지 1차 충전한다. 10

분간 대기후 snoop를 이용하여 bubble test를 수

행하여 RCS의 기체에 누설이 없음을 확인한다.

RCS의 공압 구동형 래치밸브를 닫아 래치 밸브

후단 압력을 차단한다. 이후 충전모사 시스템을

운용하여 탱크압력이 3,200psia가 될 때까지 충

전을 한다. 단, 탱크 온도가 40℃에 도달하면 30

분 이상을 대기하거나, 탱크 온도가 35℃ 이하로

떨어지면 재충전을 수행한다. 탱크 압력이 최초

3,200psia가 되면 1시간을 대기한 후 재충전을

수행한다. 실제 비행시험시 충전과정에서는 bubble

test는 수행하지 않으므로 bubble test 수행시간

은 충전시간에서 제외시킨다. 그림 7은 충전 시

험시 탱크와 regulated 압력 변화를 보여주고 있

다. 그림 8은 이때의 탱크 온도 변화이다.

충전시험 결과를 보면 초기 보관압인 100psia

에서 300psia까지 6분이 소요되었으며, 10분 안

정화후 RCS MEOP 누설시험으로 bubble test가
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수행되었다. bubble test 종료후 300psia까지 재충

전하여 5분간 안정화 시간을 가진후 래치밸브를

닫았다. 충전과정에서 탱크 표면 온도가 40 도

되는 시점에서 충전을 중단한 후 재충전하였다.

탱크압이 3,200psia에 도달한 시점에서 충전 중단

한 후 1시간 안정화 시간을 가진후 다시 재충전

하였다. 3,200psia까지 충전하는 시간은 bubble

test 시간인 1시간 40분 및 탱크 온도가 40도 도

달 후 20분 안정화 기간을 빼면 충전에 총 2시간

50분 52초가 소요되었다. 비행 시험시 충전은 발

사 4시간 전부터 RCS에 충전하기 때문에 충분한

충전 시간을 가지고 있는 것으로 판단된다.

그림 7. 충전 시험시 압력 변화

그림 8. 충전 시험시 탱크온도 변화

그림 9는 그림 7의 충전과정을 확대한 것으로

설계된 unregulated throttle을 사용하면 초크 현

상이 발생하기 전까지 시간에 따라 일정한 유량

으로 충전되고 있음을 보여주고 있다.
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그림 9. 충전 시험시 탱크 압력 변화

5. 결 론

KSLV-I 상단 추력기 자세제어 시스템은 냉가

스 추력기 자세제어 시스템으로 개발되고 있다.

본 논문에서는 이러한 추력기 자세제어 시스템의

충전모사 시스템 개발 및 충전시험 결과에 대해

기술하였다. 개발된 충전 모사 시스템을 이용한

충전시험을 통해 비행시험시 사용할 RCS 충전

시나리오 작성 및 지상 RCS 충전 시스템의

unregulated throttle에 대한 유량 확인 시험을

수행할 수 있었다.
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