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발사체 종말 단계의 위치 및 자세 제어를 위한 측추력 시스템의 특성
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The propulsion system of a projectile is very important for the aerospace industry. To perform space exploration mission,

controlling position and posture of the projectile in the terminal stage is very important. In this study, a new lateral thrust

system is proposed to control the position and posture of the projectile at the terminal stage. Based on nozzles in a lateral

thruster, a high-speed projectile can instantly change its position and posture. After changing its position and posture, reverse

thrust is generated to control unnecessary movements for stabilizing. Based on various tests, the operation and performance

of the nozzle opening device (NOD) of the separation mechanism were validated. As a result, excellent reproducibility was

confirmed with standard deviation of 0.057 ms for the time from the end of igniter operation to the start of NOD separation.

The internal pressure of the chamber and NOD separation time were inversely proportional to each other with a linear relation.

The internal pressure of the chamber and flight speed of NOD were also proportional to each other. The flight speed of NOD

was 37.53 m/s at the maximum expected operation pressure (β), 30.26 m/s at 0.5 β, and 17.05 m/s at 0 psi.
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1. 서론

현대 산업에서 항공 및 우주산업 분야는 다양한 국가와 기업의

관심을 받는 분야이며, 발사체의 추진 시스템은 가장 기본이 되

는 연구 주제이다. 더 멀리 그리고 정확하게 목표지점으로 발사

체를 이송하기 위하여 새로운 추진 시스템 개발이 이루어지고

있다. 예를 들어, 구조 설계 변경을 기반으로 경량화한 시스템은

한정된 에너지원으로 더 오랜 기간 임무를 수행할 수 있고, 생산

과정에서도 티타늄과 같은 고가의 원재료 사용량을 절감시킴으

로써 생산 단가를 낮출 수 있다. 또한 정확한 임무 수행을 위한

제어 시스템 개발, 신소재 개발, 공정기술의 개선과 같은 연구들

도 진행되고 있다[1-3]. 본 연구에서는 OO개의 노즐개방장치를

이용한 측추력 생성 시스템을 제안하였다.

Ball Lock Pin 메커니즘을 이용한 구속 방법은 오래전부터

사용된 방법이지만 현대에도 꾸준히 새로운 메커니즘 개발에
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사용되는 시스템이다. Xia는 Flexible Robotic Joint를 제안하며

Self-locking System을 위해 Ball-lock 기반의 Clamping Mechanism

을 사용하였다. 강구와 빗면을 이용하여 간소하게 Self-locking

을 구현하였지만 높은 하중의 시스템에서는 적용이 힘든 구조

이다[4]. Lee와 Barletta는 Piston과 Cam을 이용하여 높은 하중

에서 사용이 가능한 Ball Locking System을 제안하였다[5,6]. 하

지만 다소 복잡한 구조로 이루어져 있어 유지 보수가 어려우며

협소한 공간에서 사용하기에는 적절하지 못한 구조이다. Yun은

튜브 안의 가스 폭발을 기반으로 Ball을 구동하여 기어를 회전

시키며 벨트를 작동하는 메커니즘을 제안하였다[7]. 2절에서는

앞선 시스템의 단점을 보완한 Ball Lock Pin 기반의 측추력 생

성을 위한 신규 노즐개방장치를 제안하였다. 신규 시스템은 외

부 전원으로 점화기만을 사용하여 노즐개방장치의 분리 메커니

즘이 기계적으로 작동하도록 설계하였다. 3절에서는 공압 시험을

기반으로 본 연구에서 제안한 신규 메커니즘의 구동 여부를 확인

하였다. 점화기 인가 신호(Fc), 노즐개방장치의 위치 확인용 신호

(BLV), 챔버 내부 압력(P) 세가지 신호를 측정하여 메커니즘의

작동을 분석하였다. 단축 공압 시험은 시스템의 재현성 확인을

위하여 0psi에서 4회 반복 시험을 진행하였고, 추가로 다양한 압

력 조건에서 다축(5축) 시험을 4회 진행하였다. 4절에서는 단축

과 다축 시험 결과를 분석하고 Fc 신호와 BLV신호를 기반으로

노즐개방장치의 작동 메커니즘을 자세히 분석하였다. 노즐개방장

치가 노즐 몸체에서 이탈 시 충분한 속도를 가지지 못하면 발사

체와 충돌이 발생하며 기체에 손상을 초래할 수 있으므로, 노즐

개방장치의 분리 후 비행 속도를 측정하였다. 마지막 5절에서는

본 연구의 결론 그리고 향후 연구에 관한 내용을 기술하고 있다. 

2. 측추력 제어용 신규 노즐개방장치

2.1 Ball Lock Pin 구동 시스템

Fig. 1은 Hones가 제안한 Space Shuttle Life-science Experiments

를 위한 해제 메커니즘의 구성을 보여주고 있다[8]. 3개의 볼을

이용하여 솔레노이드 하우징과 외부의 슬리브를 연결하여 하중

이 외부 슬리브로 전달되도록 설계하였다. 경사각이 있는 플런

저를 이용하여 3개의 볼이 중심축으로 이동하는 것을 억제하고

솔레노이드로 고정되어 있다. 해제 메커니즘은 솔레노이드에 에

너지가 공급되면서 플런저가 해방되고 볼이 중심축으로 이동하

며 구속력을 상실하며 작동되는 시스템이다. 하지만 전기 신호

장치를 사용하였기 때문에 구동을 위한 추가적인 전원 공급이

필요한 단점을 가지고 있다. 또한 이러한 복잡한 구조의 시스템

은 제약된 공간에서 사용하기에 어려운 단점이 존재한다. 

Fig. 2는 본 연구에서 제안한 신규 노즐개방장치와 노즐 몸체

를 구속하기 위하여 사용된 Ball Lock Pin 시스템의 볼과 홈의

형상을 보여주고 있다. 접촉응력이 인장강도의 절반 이하 조건

에서 강구와 홈이 30°로 접촉하기 위하여 노즐 몸체의 홈 반경

을 강구 반경의 1.36배로 설계하여 점 접촉하도록 제작하였다.

마찰에 의한 적용하중을 무시하였을 때, 노즐과 볼의 접촉부에

서 발생하는 접촉응력을 최소화 하기 위하여 Concave 접촉이

발생하도록 설계하였으며, 접촉응력은 반구 상단부에 균일하중

이 작용하는 가정하에 계산하였다. 

2.2 노즐개방장치의 구동 메커니즘

Fig. 3은 발사체의 종말 단계에서 사용되는 노즐개방장치의 실

제 장착 모습과 모식도를 보여주고 있다. 노즐 몸체에는 측추력

발생을 위하여 원주 방향으로 설치된 OO개의 노즐에 노즐개방

장치가 장착되어 있다. 본 연구에서 제안한 Ball Lock Pin 노즐

개방장치는 노즐 마개, 피스톤, 전단핀, 그리고 강구로 구성되어

있다. 노즐개방장치는 강구와 노즐 몸체의 홈으로 구속되어 있으

며, 내부 피스톤은 전단핀으로 노즐 마개와 조립되어 있다.

점화기에 전류 신호가 인가되어 열선 온도가 화약의 점화 온

도까지 상승하면 화약이 발화하며 노즐개방장치의 내부에 압력

이 생성된다. 생성된 압력이 전단핀의 파손 한계까지 다다르면

전단핀이 파손되며 구속되어 있던 피스톤이 노즐 마개 끝단까지

전진하게 된다. 본 과정이 노즐개방장치의 분리 메커니즘이며

Fig. 4에 자세히 설명되어 있다. 발사체의 종말 단계에서 노즐개

방장치가 노즐 몸체에서 분리되면 개방된 노즐로 연소가스가

배출되며 측면 추력을 발생시키고, 그 힘으로 고속 비행중인 발

사체의 위치와 자세를 순간적으로 변화시킬 수 있다. 발사체의

Fig. 1 Release mechanism flight unit

Fig. 2 Assembled ball lock system with steel ball and socket
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이동과 방향 전환이 완료된 이후에는 반대 방향의 노즐개방장치

를 작동시켜 역추력을 발생시켜 안정화한다. 본 시스템은 기계적

구속 장치를 사용하였으므로 점화 신호를 제외한 전기적 장치가

사용되지 않는다. 그러므로 시스템 작동을 위한 추가적인 전원 공

급이 필요 없으며 이에 따른 무게 및 부피 감소 효과를 가져올 수

있다. 또한 부품수가 적어 유지 보수에서도 강점이 있다. 

3. 시험 장치 구성 및 시험

3.1 시험 장치 구성

단축 시험은 Fig. 5(a)에서 보는 것과 같이 1개의 노즐개방장

치만 지그에 장착 후 챔버 내부의 압력이 없는 상태로 시험을

진행하였기 때문에 비교적 작은 크기로 시스템 구성이 이루어져

있다. 다축 시험은 5개의 노즐개방장치가 장착되며 실제 작동

조건인 최대예상작동압력(β)에서 시험이 진행되므로 Fig. 5(b)

처럼 지그와 시스템의 크기가 비교적 크다. 본 시험 장치는 추

진기관의 최대예상작동압력 이상의 조건에서도 시험을 진행할

수 있도록 단순한 압력 챔버 형상으로 제작하였다. 하지만 노즐

개방장치의 장착 부위는 실제 추진기관과 같은 시스템으로 구

성하여 시험을 진행하였다. 

Fig. 6은 Fc 신호와 BLV 신호의 데이터가 의미하는 물리적

현상을 모식도로 나타냈다. 점화기의 발열선은 외부의 전기 신

호로 작동하여 그 열이 기폭약으로 전달된다. 기폭약이 자동 점

화 온도에 다다르면 발화가 일어나고 노즐개방장치 내부의 압

력을 형성하게 된다. 이때, 외부에서 점화기에 인가된 전류 신호

가 Fc (Firing Current)신호이다. BLV (Break Line Voltage) 신호

선은 파단 시점을 기반으로 노즐개방장치의 이탈을 확인하기

위한 물리적 장치이다. BLV 신호선은 노즐 마개 전방을 가로지

르며 접착제로 노즐 몸체 외부에 고정되어 노즐개방장치의 이

탈에 미치는 영향을 최소화하였다. 즉, 해당 신호 값이 급격히

감소하는 시점이 단선을 의미하며 노즐개방장치의 이탈 시작

시점으로 볼 수 있다. Fc 신호가 상승 후 급감하는 구간을 노즐

개방장치의 내부 압력이 형성되는 시간으로 판단하였으며, 급감

하는 이유는 점화기 내부의 Fc 신호선이 화약 발화로 생성된 열

에 의하여 파손되기 때문이다. 그러므로 Fc 신호가 급감하는 시

점은 점화기 작동으로 인해 전단핀의 파손을 일으킬 수 있는 압

력이 형성되는 시점으로 볼 수 있다. 해당 시점에서 노즐개방장

치 분리 메커니즘의 구동이 시작되며 BLV 신호가 급감하는 시

점이 노즐개방장치가 노즐 몸체로부터 분리되는 구간이므로 Fc

신호의 감소 시점에서 BLV 신호의 감소 구간이 본 연구에서 제

안한 노즐개방장치의 작동 시간을 의미한다. 

3.2 단축 및 다축 공압 시험

단축 공압 시험은 본 연구에서 제안한 신규 노즐개방장치 메

커니즘의 정상 작동 및 재현성 확인을 위하여 챔버 내부 압력이

0 psi에서 한 개의 노즐개방장치만 장착하여 동일 조건으로 4회

반복 시험을 진행하였다. 

단축 공압 시험중 Run 1 결과에서 Fc 신호가 급감하는 시점

인 2.4 ms는 점화기 내부의 온도 상승으로 인하여 열선이 끊

어지는 시점으로써 전단핀을 파손하는 점화기 내부의 압력이

Fig. 3 Schematic diagram of the nozzle opening device

Fig. 4 Overall procedure of nozzle opening device

Fig. 5 (a) Test jig configuration of single axis and (b) Multi-axis
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형성된 시점으로 볼 수 있다. BLV 신호는 1.6 ms에 급격하게

감소하였는데 이는 노즐개방장치가 몸체에서 이탈하며 물리적

으로 신호선을 단선시키는 시점이다. 

다축 공압 시험은 본 연구에서 제안한 신규 노즐개방장치 메

커니즘의 실제 사용 조건에서의 운용 가능성을 확인하기 위하

여 최대예상작동압력(β), 0.5 β, 0psi의 챔버 내부 압력 조건에서

5개의 노즐개방장치를 장착한 지그를 이용하여 시험을 진행하

였다. Run 5는 최대예상작동압력 조건에서 진행하였고, 노즐개

방장치 5개의 분리 메커니즘 평균 작동 시간은 0.80 ms를 나타

냈다. Run 6은 0.5β의 압력 조건에서 시험이 진행되었으며, 평

균 작동 시간은 0.84 ms로 확인되었다. Run 7과 Run 8은 향후

계획중인 지상연소시험의 시험장 환경을 고려하여 5개의 점화

기 전류 인가 신호를 하나로 결합하여 진행하였다. 그 결과,

Run 7의 평균 작동 시간은 0.89 ms, Run 8은 0.92 ms의 값을

나타냈다. Fig. 7은 최대예상작동압력 조건에서 시스템을 작동

하였을 때의 Fc와 BLV 신호 데이터를 보여주고 있다.

3.3 시험 결과

단축 노즐개방장치 시험 결과, 점화기 작동 종료에서 노즐

이탈까지를 의미하는 노즐개방장치의 분리 메커니즘의 작동 평

균 시간은 0.886 ms이며 표준 편차는 0.057 ms로 매우 우수한

재현성을 확인하였으며 이를 정리하여 Fig. 8에서 보여주고 있

다. 다축 노즐개방장치의 시험 결과, 분리 작동 메커니즘의 구동

시간이 챔버 내부의 압력에 반비례하며 선형 관계인 것을 Fig. 9

에서 보여주고 있다. 노즐개방장치의 분리 메커니즘은 점화기 내

부 화약의 발화로 인해 생성된 압력으로 작동하므로 챔버 내부

의 압력과는 독립적인 관계이다. 하지만 BLV 신호의 감소는 챔

버 내부의 압력에 의해 분리되는 노즐개방장치가 BLV 신호선을

물리적으로 파손하여 발생하기 때문에 본 연구에서 측정한 분리

메커니즘의 작동 시간은 챔버 내부 압력의 영향을 미미하게 받

는다. 예를 들어, 0 psi의 경우 점화기 생성 압력(약 0.35 β)으로

노즐개방장치가 분리되며 BLV 신호선을 단선시킨다. 하지만 0.5

β 또는 β의 압력으로 노즐개방장치가 분리되면 더 빠른 속도로

BLV 신호선이 파손된다. 그러므로 Fig. 9에서 볼 수 있듯이, 챔

버 내부의 압력이 높을수록 노즐개방장치의 분리 메커니즘 작동

시간이 감소하는 경향을 보이며 이 둘은 선형 관계를 나타낸다. 

노즐개방자치가 노즐 몸체에서 분리된 이후 발사체와 충돌이

발생하지 않기 위해서는 충분한 속도로 이탈해야 한다. 낮은 속

도로 노즐개방장치가 몸체에서 분리될 경우, 발사체와 충돌이

발생하고 기체 손상을 초래하여 임무 수행 중 추락 사고가 발

생할 수 있다. 본 연구의 단축 시험에서 노즐개방장치의 평균

비행 속도는 약 17.25 m/s로 관측되었다. Fig. 10은 Run 5

Fig. 6 Definition of separation mechanism of nozzle opening device

with Fc and BLV signal

Fig. 7 Fc and BLV signal of multi-axis test (Run 5)

Fig. 8 Mean time of the separation mechanism in single axis test

Fig. 9 Mean time of the separation mechanism in multi-axis test
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(Multi-axis)의 실제 시험 사진이다. 챔버 내부 압력이 β (Run 5)

인 다축 시험에서 노즐개방장치의 평균 비행 속도는 37.53 m/s,

0.5 β (Run 6)에서 30.26 m/s, 그리고 0 psi (Run 7 및 Run 8)에

서 17.05 m/s로 관측되었다. 즉, 챔버 내부의 압력이 높을수록

전단핀 파괴 이후 노즐개방장치의 이탈 후 비행 속도가 증가되

는 것을 확인할 수 있었고, 그 속도는 충돌사고를 유발하지 않

는 충분한 속도로 판단되었다. 

4 결론 및 향후 연구

본 연구에서는 OO개의 노즐개방장치를 이용하여 측추력을

생성할 수 있는 신규 시스템을 제안하고 구동 조건에 따른 성능

평가를 진행하였다. 노즐개방장치는 Ball Lock Pin 시스템을 이

용하였고, 홈의 반경을 강구 반경보다 크게 설계하여 접촉 압력

을 감소시키는 오목한 구조를 제안하였다. 노즐개방장치의 작동

메커니즘은 점화기를 이용하여 내부 피스톤에 압력을 형성하고

그 압력을 이용하여 피스톤을 구속하고 있는 전단핀을 파손하

며 시작된다. 전단핀이 파손되며 내부 피스톤이 구속력을 잃고

노즐 마개까지 전진하는데, 이 과정에서 노즐개방장치의 몸체에

구속되어있던 강구가 탈락하며 노즐개방장치가 챔버 내부의 압

력을 기반으로 몸체에서 분리된다. 

새롭게 제안한 분리 메커니즘의 작동 검증을 위하여 다양한

조건의 압력 조건에서 점화기 인가 신호(Fc)와 노즐개방장치 분

리 신호(BLV)를 측정하여 시스템의 성능을 분석 및 평가 하였

다. 단축 시험 결과, 분리 메커니즘 작동 시간의 표준편차가

0.057 m로 시스템의 우수한 재현성을 확인하였다. 다축 시험을

통해서는 다양한 사용 환경의 압력 조건에서 노즐개방장치의

정상적인 작동을 확인하였다. 또한, 최대예상작동압력(β)에서

노즐개방장치의 이탈 이후 평균 속도가 37.53 m/s로 충분한 속

도로 몸체에서 분리되는 것을 확인하였다. 

이론적으로 노즐개방장치의 구동 메커니즘은 점화기 내부의

압력을 기반으로 작동하기 때문에 챔버 내부의 압력과는 독립

적으로 구동한다. 하지만 본 연구에서 측정한 BLV 신호는 노즐

개방장치가 분리되며 단선으로 인해 신호 수치가 급감하게 된다.

이때, 챔버 내부 압력이 높을수록 노즐개방장치의 순간 이탈 속

도가 증가하게 되므로 Fig. 6의 분리 메커니즘 작동 시간은 챔

버 내부 압력과 완전히 독립적이라고 볼 수 없다. 그러나 기구

메커니즘에서 내부의 물리적인 작동 시간이 지배적이므로 챔버

내부 압력의 증가로 인한 노즐개방장치의 순간 발사 속도 차이

를 무시하고 단축 및 다축 시험에서 평균 약 0.86 ms로 비슷한

수치를 나타냈다.

향후 연구에서는 전방의 노즐개방장치 분리 후 반대편의 노

즐개방장치를 개방하여 발생하는 역추력을 기반으로 종말 단계

에서 Nulling 시스템의 작동 확인을 계획하고 있다. 1차 개방으

로 인한 위치 및 자세 변환 완료 후 2차 개방으로 인한 안정화

시스템의 작동을 검증하고, 실제 발사체와 조립하여 전체 시스

템의 작동 여부를 확인함과 동시에 열 구조 및 기계적 구조 안

정성을 검증할 예정이다. 추가로 점화기의 CBT (Closed Bomb

Test)를 진행하며 Fc 신호와 노즐개방장치의 피스톤 내부의 압

력을 비교 측정하여 본 연구에서 제안한 분리 메커니즘의 작동

원리도 검증할 계획이다. 
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