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다양한 운용 조건에서 설계 형상 변수에 따른 전단/와류동축 분사기의 연소특성 

 

Combustion Characteristics of Shear/Swirl Coaxial Injectors with Various Design 

Geometric Parameters Under Wide Operating Conditions 
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초록 

본 연구는 우주 발사체의 재사용과 다중 페이로드 운송을 위한 추력 조절 기술의 중요성에 다양한 운용 

조건에서 따라 동축형 분사기의 형상 변수가 연소특성에 미치는 영향을 분석하였다. 주요 변수로 산화제의 와류 

분사 유무, 리세스 길이, 내부 분사기 테이퍼 유무를 설정하고 다양한 연소실 압력과 혼합비 조건에서 특성속도 

효율, 열유속, 연소 안정성을 파악하였다. 다양한 운용 조건에서 특성속도 효율이 유지되며, 와류동축 분사기의 

효율이 우수하였다. 리세스 길이가 길수록 추진제의 미립화 및 혼합 성능이 향상되어 특성속도 효율이 

증가하였으며, 테이퍼의 존재로 운동량 비가 커져 효율이 향상되는 것을 보였다. 연소실 압력에 비례하여 열유속이 

증가하였으며, 리세스 길이가 5 mm로 증가하면 열유속이 크게 증가하고 테이퍼의 존재도 유의미한 영향을 보였다. 

테이퍼가 없는 와류동축 분사기에서 저주파 연소불안정 및 섭동이 발생하였다. 따라서 테이퍼가 존재하며 리세스를 

갖는 전단동축 및 와류동축 분사기가 최적화 설계 방향으로 판단된다. 
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서 론 

 

과거 미국과 소련의 경쟁 속에서 국가 중심으로 발전하던 우주 발사체는 현재 SpaceX 등의 대형 

민간기업을 중심으로 개발 및 발전을 지속하고 있다. 특히 미국의 스페이스 셔틀이 퇴역한 후에 

SpaceX의 Falcon 9, Falcon Heavy 등의 재사용 발사체가 등장하면서 현재 우주발사체의 트렌드는 

발사체를 회수하여 재사용하는 것이다. 사용 중 혹은 개발 중인 대표적 재사용 우주발사체로는 

Falcon 9, Falcon Heavy, Starship, New Shepard, New Glenn, Electron, Vulcan Centaur, Blue Whale 1 

등이 있으며, 이중 Starship, New Glenn, Vulcan Centaur, Blue Whale 1등은 액체산소/메탄 조합의 

추진제를 사용한다(1-7). 액체로켓엔진의 추진제로서 메탄은 낮은 비용, 기존 탄화수소 연료 대비 높은 

비추력, 적은 탄소 침식, 환경 보호 등의 장점이 많은 연료이다(8,9).  

메탄을 연료로 사용하고 팽창식 사이클이 적용된 액체로켓엔진의 경우 메탄은 재생냉각채널을 

통과하며 초임계 상태로 터빈을 구동하며, 이후 매니폴드로 공급되어 기체 상태로 연소실에 분사되어 

분사기 출구에서는 액체산화제/기체연료의 추진제 조합으로 분사된다. 액체/기체 추진제 조합에는 

주로 동축형 분사기가 과거부터 사용되어 왔다(10,11). 동축형 분사기는 내부 분사기와 외부 분사기로 

나뉘며, 내부 분사기와 외부 분사기는 동일한 축을 이루고 있다. 또한, 동축형 분사기는 추진제의 

분무 방식에 따라 전단동축 분사기와 와류동축 분사기로 나뉜다. 전단동축 분사기는 액체 추진제가 

회전하지 않으며 축 방향으로 제트 분사되어 액주 형태를 보이며, 와류동축 분사기는 접선 홀을 통해 

공급된 액체 추진제가 분사기의 내벽을 따라 회전하면서 분사되며, 이때 분사기 중심에 기체 코어가 

형성돼 액체 추진제는 환형의 액막 형태로 분사된다. 전단동축 분사기는 분사되는 액체 추진제와 

기체 추진제 사이의 속도 및 밀도 차이로 인하여 발생하는 전단력에 의해 액체 추진제의 표면이 
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불안정해지며, 교란이 발생하여 액적으로 분해된다(12). 와류동축 분사기는 분사되는 액체 추진제가 

얇은 액막으로 분사되어 이후 주변 대기와의 상호작용으로 액사, 액적의 단계를 거쳐 미립화된다. 

와류동축 분사기의 자세한 미립화 과정은 추진제 사이의 모멘텀 차이에 따른 간섭이 일어나고, 

파동의 형태로 변화한 후 마루와 골에서 분열이 일어나 액사를 형상한다. 이후 액사는 액체 자체의 

표면장력 등에 의해 액적으로 분열된다(13,14). 분무 성능이 높을수록 액적의 표면적 대 질량 비율이 

커져 증발, 혼합 및 연소 성능이 향상되며, 분사기의 리세스 길이, 테이퍼 각도, 추진제의 와류 

유무는 추진제의 분무 및 혼합 특성에 상당한 영향을 미치게 된다.  이와 관련하여 최근 많은 연구가 

이루어졌다. 

Tripathi 등(15)은 실험을 통해 전단동축 분사기에서 액체 산화제 분사기의 리세스가 화염 구조와 

연소에 미치는 영향을 연구하였다. 리세스는 액체 산소 제트의 미립화를 가속화시키며, 화염 구조가 

확산되는 결과를 보였다. Yang 등(16)은 전단동축 분사기의 산화제 분사기와 연료 분사기의 출구 

직경을 변경하여 웨버 수 및 모멘텀 플럭스 비에 따른 실험을 통해 분무 및 연소특성을 확인하였다. 

증가된 모멘텀 플럭스 비로 인해 core length가 짧아지게 하고, 웨버 수의 증가는 2차 분열에 의한 

액적 수를 증가시키며, 액적 수 분포의 결과와 동일하게 화염 각도가 커지는 경향을 보였다. Ping 

등(17)은 다양한 형상을 갖는 다섯 가지의 전단동축 분사기에 대하여 실험을 통해 연소성능과 

열유속을 관찰하였다. 산화제 분사기의 팽창 각도와 연료 분사기의 충돌 각도는 연소효율에 대해 

미미한 효과를 보였으며, 열부하는 증가한 것으로 확인하였다. Liu 등(18)은 시뮬레이션을 통해 

분사기와 벽면 사이의 거리, 분사기의 크기, 산화제 포스트 벽 두께, 그리고 리세스 길이를 변수로 

화염 구조, 연소기 내 온도 분포, 그리고 열유속을 관찰하였다.  분사기와 연소기 벽 사이의 거리는 

와류 시스템을 변경시켜 열부하에 영향을 미친다. 리세스 길이가 내부 분사기의 출구 직경과 같거나 

긴 경우에는 2중 와류 구조에 의해 화염 확산이 억제되고, 벽면 열 부하가 감소하며, 특히 리세스 

길이가 특정 값에 도달하면 연소실 내의 압력 강하 및 열 부하가 현저히 감소하는 것을 보였다. Kang 

등(19)은 전단동축 분사기의 리세스 길이에 따른 연소특성을 실험적으로 연구하였다. 다양한 연소실 

압력과 혼합비 조건에서 연소효율이 일정하게 유지되며, 리세스 길이의 증가가 연소효율과 열유속이 

증가하는 결과를 확인하였다. Keller 등(20)은 전단동축 분사기의 리세스 길이에 따른 혼합 길이와 화염 

확산을 실험적으로 조사하였다. 리세스 길이가 길어질수록 혼합이 효과적으로 이루어져 혼합 길이가 

짧아졌으며, 화염 확산 각도는 리세스 길이가 없는 분사기에 비해 1.8배 커지는 것을 보였다. 

Kim 등(21)은 이중와류 동축 분사기에서 리세스 길이가 연소특성에 미치는 영향을 실험적으로 

확인하였다. 리세스 길이의 증가로 인해 분시기 내부에서 추진제의 혼합이 이루어져 연소효율이 

증가하였으며, 내부 혼합이 연소실 내에서 더 집중적인 열방출을 유발하기 때문에 외부 혼합에 비해 

내부 혼합에서 진동이 강하게 나타났다. Seo 등(22)도 리세스 길이가 증가함에 따라 분사기 내부에서 

혼합이 강화되어 연소효율이 향상되었으며, 마찬가지로 내부 혼합은 연소실 내에서 에너지 방출을 

유도하여 더욱 큰 압력 진동을 보였다. Ahn 등(23)은 냉각채널이 있는 단일분사기급 연소기를에 대한 

연소시험을 수행하여 이중와류 동축 분사기에서 리세스 길이가 열유속에 미치는 영향에 대해 

조사하였다. 리세스 길이가 길수록 열유속은 증가하는 경향을 보였으며, 리세스 길이가 가장 긴 

분사기의 경우에는 연소 영역이 연소실 벽면과 가까워 가장 높은 열유속이 측정되었다. 리세스 

길이가 길수록 연소효율이 증가하지만 동시에 열부하도 증가하기에 열 관리의 중요성을 확인하였다. 

Bai 등(24)은 실험을 통해 자기 맥동 현상과 연소불안정의 연관성에 대해 연구하였다. 리세스가 존재할 

때 분무와 화염에서 자기 맥동 현상을 보였으며, 이때, 분무 및 화염에서 측정한 주파수와 연료 

매니폴드에서 측정된 주파수가 일치하며, 연소실의 1차 종방향 모드의 주파수와 일치할 때 연소실도 

동일한 주파수로 진동하는 것을 확인하였다. Liu 등(25)도 이중와류 분사기에 대해 리세스 길이가 

연소효율과 열유속에 미치는 영향을 확인하였다. 리세스 길이가 증가하면 혼합효율이 향상되어 

연소효율이 증가하지만, 지나치게 긴 경우에는 연소 영역이 분사기 헤드부와 가깝게 형성되어 분사기 

헤드에 손상을 줄 수 있다는 것을 확인하였다. Cao 등(26)은 실험을 통해 다양한 리세스 비율(연료 

분사기 출구 직경 대비 리세스 길이)을 갖는 와류동축 분사기에 대해 화염 구조, 연소효율, 연소 

안정성을 조사하였다. 리세스 비율이 증가할수록 화염 구조는 원뿔 모양으로 안정적이고 연소효율이 

증가하지만, 비율이 더욱 증가하면 화염이 진동하며 연소효율이 감소하며, 특히 임계 리세스 비율에서 

연소효율이 가장 낮고, 자기 맥동이 고주파 불안정을 유발하였다. Lee 등(27)도 와류동축 분사기에서 

리세스 비율이 분무특성과 연소특성에 미치는 영향을 실험을 통해 확인하였다. 리세스 비율이 

증가하면 추진제의 내부혼합으로 인해 분무 각도와 액적 크기가 감소하는 경향을 보였으며, 질량 

분포가 중심축에 가깝게 형성되는 것을 확인하였다. 이러한 결과는 연소효율을 향상시켰으며, 
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열유속도 증가하는 것을 보였다. 

Strakey 등(28)은 실험을 통해 와류동축 분사기와 전단동축 분사기의 분무 특성을 확인하였다. 높은 

모멘텀 플럭스 비에서는 내부 분사기에서 분사되는 액체가 반경 방향의 모멘텀을 잃어 와류동축 

분사기와 전단동축 분사기의 분무 형상이 유사한 것을 확인하였으며, 와류동축 분사기의 액적 크기가 

더 작게 분포하는 것을 확인하였다. Xu 등(29,30)은 CFD를 통해 와류동축 분사기와 전단동축 분사기의 

연소특성을 조사하였다. 총 추진제 질량과 분사 속도가 일정한 경우에 와류동축 분사기를 사용할 때 

화염 길이가 전단동축 분사기보다 약 69% 줄어들지만, 모든 연소는 노즐목 전에 완전히 이루어져 

연소효율의 차이는 없는 것을 확인하였으며, 와류동축 분사기를 사용하는 경우에는 faceplate 근처의 

열유속이 크게 증가하는 것을 보여 연소기 설계 시 연소실의 크기와 냉각 시스템 설계가 중요함을 

보였다. 

최근의 우주 임무를 수행하기 위해 상단용 발사체에 하나의 페이로드를 싣는 것이 아닌 다중의 

페이로드를 적재하여 목표 궤도에 투입하게 된다. 이러한 앞서 말한 재사용 발사체와 다중의 

페이로드를 궤도에 투입하기 위해서는 발사체 엔진의 추력 조절(31) 및 재점화(32) 등의 기술이 

요구된다. 이전 연구사례 대부분은 좁은 운용 조건에서 연구가 수행되었으며, 전단동축 분사기와 

와류동축 분사기를 비교한 논문과 테이퍼의 유무에 따른 연소특성을 파악한 논문이 흔치 않다. 

따라서 본 연구의 목적은 다양한 연소실 압력 및 혼합비, 즉 다양한 운용 조건에서 리세스 길이, 

내부 분사기의 테이퍼 유무, 산화제의 와류 유무가 연소 특성에 미치는 것을 연소시험을 통해 

평가하는 것이다. 위의 세 가지 분사기 형상 매개변수에 따라 총 12종의 분사기를 설계 및 

제작하였으며, 분사기를 쉽게 교체할 수 있는 단일분사기급 메탄엔진 연소기를 설계하고 제작하였다. 

본 연구에서는 연속적으로 유량을 제어하는 연소시험을 수행하였으며, 시험 결과를 분석하여 다양한 

연소실 압력과 혼합비 조건에서 분사기의 형상 변수가 연소 특성속도 효율, 열유속, 그리고 연소 

안정성에 미치는 영향을 효율적으로 연구하였다. 

 

단일분사기급 연소기 및 연소시험 방법 

2.1 단일분사기급 연소기 

다양한 운용조건과 설계 변수를 갖는 동축형 분사기에 대한 연소특성을 확인하기 위해 제작된 

단일분사기급 연소기는 expander closed cycle이 적용되었으며, 추력 3톤, 비추력 360초, 연소실 압력 

45 bar, 산화제-연료 비율(OFR) 3.4, 노즐 팽창비 178.5, 그리고 60개의 분사기를 갖도록 개념 설계된 

메탄엔진을 모델로 한다. Fig. 1은 단일분사기급 연소기의 개략도를 나타낸다. 단일분사기급 연소기는 

헤드부, 연소실 실린더부, 노즐부로 구성되며, 각각은 볼트와 너트로 결합되며, 구리 가스켓을 이용하여 

기밀을 유지하였다. 

 

 

 

 

Fig. 1. Schematic of uni-element thrust chamber  
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팽창식 사이클이 적용된 엔진은 연료의 열에너지를 사용하여 터빈을 구동시킨다. 일반적으로 

액체수소와 액체메탄과 같은 극저온 연료를 사용하며, 연소기의 재생냉각채널을 흐르며 고온의 

연소가스로부터 연소실을 보호 및 냉각시키고 이러한 과정에서 연료의 온도는 상승하여 초임계상태로 

터빈을 구동하고 연소기 헤드로 공급되게 된다. 따라서 분사기에서는 액체산화제/기체연료의 추진제 

조합을 이루게 된다. 이러한 추진제 조합에서 연소 성능과 안정성이 입증되어 과거부터 많이 사용되어 

온 동축형 분사기를 채택하였다(10,11). 본 연구에서는 다음의 분사기 설계 변수에 대해 연구하였다. 첫 

번째는 산화제 분사기 출구와 연료 분사기 출구 사이의 거리를 나타내는 리세스 길이, 두 번째는 내부 

산화제 분사기의 테이퍼 유무, 세 번째로 산화제의 제트 분사 및 와류 분사이다. 설계 및 제작된 

분사기들의 설계 형상 변수와 치수를 Table 1에 정리하였으며, 본 연구에 사용된 전단동축 및 와류동축 

분사기의 개략도를 Fig. 2에서 확인할 수 있다. 내부 분사기에서 액체산소가, 외부 분사기에서 

기체메탄이 분사된다. 테이퍼 각도는 0°와 사전 연구(33)에서 유동 박리가 발생하지 않으며 성능이 

확인된 15°를 갖도록 설계하였으며, 리세스 길이는 0, 2.5, 5.0 mm로 설정하였다. 산화제 분사만 제트 

분사와 와류 분사로 구분하였으며, 기체 연료의 경우에는 산화제 분사기 주변의 환형 공간에서 제트 

분사된다. 테이퍼의 유무에 따라 산화제 분사기의 출구 직경은 3.4 mm와 2.4 mm로 다르다. 또한, 

전단동축 분사기의 산화제 유입 홀 직경이 1.2 mm이며, 와류동축 분사기의 산화제 유입 탄젠셜 홀 

직경은 1.3 mm이다. 산화제 분사기의 중심으로 부터 산화제 유입 탄젠셜 홀 중심까지의 수직 

거리(R)는 0.5 mm이다. 

 

Table 1. Geometric parameters and dimensions of injectors 

 

Parameter Unit 

Injector No 

SH SW 

#A #B #C #D #E #F #A #B #C #D #E #F 

DF mm 5.0 

DO mm 3.4 2.4 3.4 2.4 

dF mm 4.0 

dO mm 2.4 

dh mm 1.2 1.3 

LR mm 0.0 2.5 5.0 0.0 2.5 5.0 0.0 2.5 5.0 0.0 2.5 5.0 

nh - 4 

R mm  0.5 

2α ° 15 0 15 0 

Oxidizer 

injection type 
- Shear Swirl 
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Fig. 2. Cross-section of shear coaxial injector  

 

단일분사기급 연소기의 연소실 실린더부와 노즐부는 재생냉각 연소실을 모사하여 냉각채널을 갖도록 

설계 및 제작되었다. 실린더부는 외피에 UNS 31803, 내피에 구리합금을 사용하여 높이 1.00 mm, 폭 

1.28 mm인 60개의 직선형 냉각채널을 갖도록 기계가공되었다. 주 추진제 점화를 위한 토치 점화기 

설치를 위한 포트, 냉각수의 입구 및 출구 포트, 냉각채널 입구 및 출구에서의 온도 및 압력 측정 포트, 

연소실 압력 측정 포트가 가공되어 있다. 노즐부는 CuCrZr 파우더를 사용하여 적층제조되었다. 노즐부 

냉각채널의 높이는 1.50 mm, rib의 두께는 1.05 mm로 고정하였으며, 적층제조를 통해 직선형 냉각채널 

수가 38개에서 19개로 줄어들도록 하여 노즐목에서의 채널 폭은 1.00 mm가 되도록 설계 및 

제작하였다. 노즐부에도 냉각수 입구 및 출구 포트, 냉각채널 입구 및 출구에서의 온도 및 압력을 

측정하기 위한 포트들이 가공되어 있다. 

연소기 헤드의 faceplate로부터 노즐목까지의 길이는 188.50 mm, 연소실 직경은 45.75 mm이다. 

설계 노즐목 직경은 8.36 mm이며, 지상 연소시험을 위해 노즐 출구 직경은 21.10 mm(노즐 팽창비 

6.37)를 갖도록 하였다. 냉각수 공급 방식은 두 가지 방식으로 나뉜다. 첫 번째는 노즐부의 후단으로 

공급된 냉각수가 노즐부의 냉각채널을 통과한 뒤 전단으로 배출되어 다시 실린더부의 후단으로 

공급되어 실린더부를 냉각시키고 실린더부의 전단으로 배출되는 방식이다. 두 번째는 냉각수가 

실린더부와 노즐부에 독립적으로 공급되는 방식이다. 노즐부 하단에서 공급된 냉각수는 노즐부 

냉각채널을 지난 후 상단의 출구를 통해 대기 중으로 배출되고, 독립적으로 실린더부 하단으로 공급된 

냉각수는 실린더부 냉각채널을 통과한 후 상단으로 배출되었다. SH#A-E와 SW#A의 연소시험은 첫 

번째 방식으로 진행되었으며 냉각수 온도가 너무 높게 올라 SW#B-F의 연소시험은 두 번째 방식으로 

수행되었다. Fig. 3은 본 연구에 사용된 단일분사기급 연소기 구성품들의 사진이다.  

 

 

 

Fig. 3. Photographs of uni-element thrust chamber components  

 

2.2 연소시험 방법 
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1 kN급 연소시험장에서 단일분사기급 연소기의 연소시험이 수행되었다. LOx run tank에 저장된 

액체산소는 고압 기체질소, 압력 레귤레이터, 수동 밸브, 솔레노이드 밸브, 자동 공압 밸브, 유량제어 

밸브(FCV)에 의해 공급되며, 기체메탄 봄베에 저장된 기체메탄은 압력 레귤레이터에 의해 감압되어 

수동 밸브, 솔레노이드 밸브, 공압 밸브, 유량제어 밸브에 의해 연소기 헤드로 공급된다. 유량제어 

밸브를 통해 추진제 유량을 조절하여 연소실 압력과 혼합비를 변경시킨다. 주 추진제의 점화를 위해 

토치 점화기가 사용되었으며, 주 추진제와는 독립적으로 기체산소와 기체메탄을 추진제로 사용하여 

스파크 플러그에 의해 점화된다. Lab VIEW 프로그램에 사전에 설정된 시퀀스에 따라, 연소시험은 

솔레노이드 밸브와 스파크 플러그에 전원이 인가되어 자동 공압 밸브와 유량제어 밸브가 작동되며 

수행된다. 

연소시험에서의 온도, 정압, 동압, 유량 데이터는 NI-PXI data acquisition system에 의해 수집된다. 주 

산화제 라인에는 코리올리 질량 유량계(Micro Motion CMF025M, uncertainty: ±0.10%)와 벤츄리 

유량계(Kometer GSAV-4000-S, uncertainty: ±1.00%)가 직렬로 설치되었으며, 주 연료 라인에는 

브롱호스트 질량 유량계(Bronkhorst M55, uncertainty: ±0.50%)와 벤츄리 유량계(Kometer GSAV-4000-

S, uncertainty: ±1.00%)가 마찬가지로 직렬로 배치되었다. 냉각수의 유량 측정에는 터빈 

유량계(Kometer NK-250, uncertainty: ±0.50%) 2개가 병렬로 사용되었다. K-type 열전대(Sentech SEN-

320-S, uncertainty: ±1.50 K), T-type 열전대(Sentech SEN-320-S, uncertainty: ±1.00 K), 그리고 압력 

트랜스미터(Sensys PSH series, uncertainty: ±0.15%)를 연소기 헤드의 매니폴드 및 냉각채널의 입구 및 

출구에 설치하여 추진제와 냉각수의 온도 및 압력을 측정하였다. 또한 동압센서(PCB Piezotronics 

102A14/102B, uncertainty: ±1.00%)를 각 추진제의 매니폴드에 설치하여 압력 섭동을 계측하였다. 

온도, 압력, 유량 데이터는 100 Hz의 샘플링 속도로 저장되었으며, 동압 데이터는 10,000 Hz의 샘플링 

속도로 기록되었다. 측정된 동압 데이터는 불필요한 노이즈를 제거하기 위해 30 ~ 4,999 Hz의 구간에서 

band-pass 필터링 되었다. 연소시험설비에 대한 자세한 설명은 참고문헌(19,34-36)에서 확인할 수 있다.  

연소기 개발에서는 design point를 기준으로 +/-20% 범위 내에서 혼합비를 설정하여 광범위한 운용 

시나리오에 대해 연구하는 것이 일반적인 접근 방식이다. 연소실 압력 범위의 선택은 RL10(5.9%까지 

조절), RD-0120(25%까지 조절), RD-180(40%까지 조절)(31), LE-5B(30%까지 조절)(37), Vinci(15%까지 

조절)(38)와 같은 상위 엔진의 사양을 고려하여 설정하였으며, 이를 통해 연구가 실제 시나리오에 적용 

가능함을 보장했다. 연소시험은 다양한 연소실 압력 조건과 혼합비 조건에서 수행되었으며, 목표 

연소시험 조건은 Fig. 4에 나타내었다. 각 분사기에 대한 첫 번째 연소시험은 고정된 혼합비에서 설계 

연소실 압력을 기준으로 20%씩 감소시켜 9 bar까지 감소시켰다. 하지만 연소실 압력 9 bar에서의 

연소시험은 모든 분사기에서 액체산소가 공급되지 않아 제외하고 18 bar까지의 연소시험만 데이터를 

분석하였다. 두 번째 연소시험은 설계 연소실 압력보다 50% 낮은 고정된 연소실 압력에서 혼합비를 

설계점 기준으로 0.34씩 증감시켜 +/- 20% 범위에서 수행되었다. 또한, 연소실 압력을 변경시킨 

연소시험을 pressure-control hot-firing test(PT)라 하며, 혼합비를 변경시킨 연소시험을 mixture ratio-

control hot-firing test(MT)라고 한다. 

 

 

 

Fig. 4. Target condition of hot-firing tests  
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연소시험 결과 

3.1 연소시험 

SW#E-PT 연소시험에서 각 연소실 압력마다 연소시험 장면을 캡쳐하여 Fig. 5에 순서대로 

정리하였다. 연소실 압력이 감소하면서 점차 배기플룸의 길이가 짧아지는 것을 확인할 수 있으며, 

SW#E-PT-1, 2, 3, 및, 4에서 노즐 출구 압력은 각각 1.10, 0.90, 0.69, 및 0.43 bar로 계산된다. 따라서 

under-expanded flow인 PT-1에서는 노즐 출구에서 expansion fan이 생성된 후 oblique shock waves 

뒤에 mach disk가 나타난다. 또한, over-expanded flows인 PT-3과 PT-4에서는 노즐 출구에서 oblique 

shock waves가 형성되고 노즐 근처에서 mach disk가 관찰된다. 

 

 

 

Fig. 5. Snapshot of SW#E-PT-1-4  

 

 

Fig. 6은 연소시험의 결과로 연소실 압력, 추진제 질량 유량, 유량조절 밸브 스트로크 값을 

표현하였다. Fig. 6(a)는 SW#E-PT 연소시험 결과이다. 종단 밸브 후단의 배관과 연소기 헤드 및 연소실 

내부에 존재할 수 있는 이물질과 잔류 추진제를 제거하기 위해 0~4초 동안 기체질소를 이용하여 

퍼지를 실시하였다. 이후 4초에 토치 점화기가 작동하기 시작하며, 약 7초에 액체산소와 기체메탄이 

공급되어 주점화가 이루어져 연소실 압력이 빠르게 상승하는 것을 확인할 수 있다. 약 5초 동안 주 

추진제의 점화를 위해 토치 점화기의 화염이 연소실 내부 존재하게 되며, 9초에 토치 점화기의 연소는 

중단된다. 마지막으로 약 87초에 종단 밸브가 닫히면서 추진제 공급이 중단돼 연소가 완료된다. 검은색 

수직 점선은 유량조절 밸브의 스트로크가 변화하는 시점을 나타낸다. 연소실 압력을 감소시키기 위해 

추진제 유량조절 밸브의 스트로크를 점차 감소시켰다. 따라서 추진제 질량 유량이 감소하고 연소실 

압력도 감소하는 것을 확인할 수 있다. Fig. 6(b)는 SW#D-MT 연소시험 결과를 나타낸다. 일정한 

연소실 압력에서 추진제 혼합 비율을 증가시키기 위해 산화제와 연료 유량조절 밸브의 스트로크를 각각 

점진적으로 증가 및 감소시켰다. 각 연소시험 시 압력, 온도, 그리고 유량이 가장 안정화된 상태에서 

측정하기 위해 정상상태라고 판단되는 유량조절 밸브의 스트로크가 변경되는 시점의 1초 전 0.2초 
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구간을 평균하였다.  

 

 

(a) 

 

(b) 

Fig. 6. Time histories of combustion chamber pressure, propellant mass flow rate, and FCV stroke: (a) 

SW#E-PT and (b) SW#D-MT  

 

Fig. 7은 연소시험 시 연소실 실린더부와 노즐부를 통과하는 냉각수의 온도 변화를 보여준다. Fig. 

7(a)와 (b)는 각각 SW#E-PT와 SW#D-MT 연소시험 결과로 앞서 언급된 두 가지 방식 중 두 번째 

방식으로 연소기가 냉각되었다. 노즐부 후단에서 공급된 냉각수는 노즐부 냉각채널을 지나 전단으로 

배출되며, 독립적으로 실린더부 후단으로 유입된 냉각수는 실린더부 냉각채널을 지나 전단으로 

이동하여 배출된 후에 다시 헤드부를 냉각하고 대기 중으로 배출되었다. 따라서 노즐부 후단과 

실린더부 후단의 냉각수 온도는 비슷하며, 노즐부 전단보다 실린더부 전단의 온도가 높은데 이는 

노즐부보다 면적이 넓은 실린더부에서 더 많은 열을 흡수하여 냉각수의 온도가 더 상승하였기 

때문이다. Fig. 7(a)의 PT 연소시험에서는 연소실 압력이 감소함에 따라 냉각수 온도가 많이 감소하지만, 

변화 폭은 점차 작아졌다. Fig. 7(b)의 MT 연소시험에서는 혼합비가 증가하더라도 냉각수의 온도는 거의 

변화가 없었다. 
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(a) 

 

(b) 

Fig. 7. Time histories of coolant temperature: (a) SW#E-PT and (b) SW#D-MT  

 

Table 2와 3에 각각 전단동축 분사기와 와류동축 분사기에 대한 모든 연소시험 결과인 연소실 압력, 

추진제 질량 유량, 혼합비, 분사기 차압, 추진제 온도를 정리하였다. Design point 조건에서 목표 연소실 

압력은 45 bar이지만, 연소실 압력들이 목표 값에 비해 조금씩 낮게 계측되었다. 이는 실제 적층제조된 

노즐목의 직경이 설계 직경인 8.36 mm보다 큰 8.42 mm로 조금 크게 제작되었으며, 단일분사기급 

연소기의 낮은 추진제 혼합 특성상 연소특성속도 효율이 실물형 연소기의 설계 목표 값에 도달하지 

못했기 때문이다. 마찬가지로 MT 연소시험에서도 design point 조건의 50%인 22.5 bar보다 낮은 

연소실 압력을 보이며, 혼합비는 시험이 진행됨에 따라 점차 증가한다. 

 

Table 2. Results of shear coaxial injector hot-firing tests 

 

Test No. 
PC 

[bar] 

�̇�𝑂 

[g/s] 

�̇�𝐹 

[g/s] 
OFR 

ΔPO 

[bar] 

ΔPF 

[bar] 

TO 

[K] 

TF 

[K] 

SH#A-PT-1 39.54 125.97 29.32 4.30 13.06 4.81 155.72 301.93 

SH#A-PT-2 30.13 88.33 25.53 3.46 6.80 4.70 153.52 299.71 

SH#A-PT-3 21.28 62.96 18.44 3.41 5.62 3.66 153.24 297.83 

SH#A-PT-4 14.78 41.89 12.60 3.33 6.57 2.33 149.21 296.67 

SH#B-PT-1 38.44 103.49 29.80 3.47 10.77 6.23 155.92 302.02 
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SH#B-PT-2 31.27 83.14 25.98 3.20 7.33 5.50 155.30 299.85 

SH#B-PT-3 24.59 66.27 19.89 3.33 5.62 4.14 154.88 298.05 

SH#B-PT-4 16.98 43.29 13.20 3.28 6.19 2.85 152.10 297.14 

SH#C-PT-1 38.85 99.86 27.85 3.59 12.98 7.43 160.01 306.65 

SH#C-PT-2 32.72 81.14 25.52 3.18 9.17 6.48 157.75 304.73 

SH#C-PT-3 25.75 64.22 19.94 3.22 7.47 5.07 157.58 302.66 

SH#C-PT-4 17.17 43.57 12.44 3.50 8.56 3.52 153.73 301.58 

SH#D-PT-1 38.21 107.35 32.15 3.34 10.76 6.19 155.82 291.69 

SH#D-PT-2 31.53 86.22 27.00 3.19 7.15 5.53 153.23 289.48 

SH#D-PT-3 24.33 67.36 20.77 3.24 4.70 4.21 152.13 286.62 

SH#D-PT-4 16.23 45.60 13.40 3.40 5.34 2.62 148.89 284.85 

SH#E-PT-1 37.94 104.59 32.42 3.23 11.17 5.69 156.34 294.96 

SH#E-PT-2 30.87 85.08 27.81 3.06 7.59 4.96 153.94 292.55 

SH#E-PT-3 22.66 66.69 20.67 3.23 5.27 3.82 153.00 290.26 

SH#E-PT-4 15.83 44.27 12.87 3.44 5.78 2.17 149.21 289.15 

SH#A-MT-1 17.98 45.11 18.90 2.39 11.35 4.65 156.06 302.52 

SH#A-MT-2 18.77 49.75 17.92 2.78 10.37 3.88 156.06 302.03 

SH#A-MT-3 20.14 58.50 16.95 3.45 8.71 3.02 155.80 301.73 

SH#A-MT-4 21.55 70.04 15.80 4.43 7.12 2.65 155.51 301.52 

SH#A-MT-5 22.06 79.38 14.73 5.39 6.34 2.34 152.83 301.25 

SH#B-MT-1 20.70 52.88 17.07 3.10 8.19 4.45 156.10 303.15 

SH#B-MT-2 21.42 57.18 16.20 3.53 6.90 3.87 155.80 302.69 

SH#B-MT-3 21.73 64.13 15.68 4.09 5.57 3.20 154.53 302.26 

SH#B-MT-4 21.87 67.32 15.28 4.41 4.98 3.02 152.78 301.82 

SH#B-MT-5 21.97 68.16 14.58 4.67 4.73 2.97 150.90 301.48 

SH#C-MT-1 18.64 45.46 18.46 2.46 11.09 5.71 156.10 305.69 

SH#C-MT-2 18.87 48.57 17.09 2.84 10.64 5.37 155.97 305.08 

SH#C-MT-3 19.75 51.92 16.16 3.21 9.39 4.88 155.79 304.67 

SH#C-MT-4 20.72 54.88 15.49 3.54 8.02 4.29 155.66 304.28 

SH#C-MT-5 21.33 58.42 14.29 4.09 6.92 3.88 155.34 304.03 

SH#D-MT-1 20.20 53.00 18.28 2.90 8.35 3.98 154.38 290.98 

SH#D-MT-2 20.51 59.88 17.44 3.43 7.01 3.83 153.85 290.72 

SH#D-MT-3 20.68 68.49 17.05 4.02 5.49 3.42 152.26 290.55 

SH#D-MT-4 21.76 68.49 16.47 4.16 4.35 2.89 149.29 290.17 

SH#D-MT-5 21.61 69.37 15.58 4.45 4.27 2.72 146.62 289.68 

SH#E-MT-1 20.94 53.87 18.13 2.97 8.07 3.63 155.33 296.32 

SH#E-MT-2 20.86 63.84 16.96 3.76 6.96 2.91 154.74 295.77 

SH#E-MT-3 20.49 69.99 16.34 4.28 6.06 2.67 153.28 295.34 

SH#E-MT-4 21.22 72.57 15.65 4.64 5.02 2.37 149.99 294.98 

SH#E-MT-5 21.23 72.31 14.85 4.87 4.90 2.25 147.98 294.65 

 

Table 3. Results of swirl coaxial injector hot-firing tests 
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Test No. 
PC 

[bar] 

�̇�𝑂 

[g/s] 

�̇�𝐹 

[g/s] 
OFR 

ΔPO 

[bar] 

ΔPF 

[bar] 

TO 

[K] 

TF 

[K] 

SW#A-PT-1 38.90 106.98 31.64 3.38 8.58 6.11 161.45 304.19 

SW#A-PT-2 31.13 84.08 26.09 3.22 6.38 5.15 159.59 301.51 

SW#A-PT-3 23.40 62.58 20.65 3.03 6.71 4.49 156.74 298.73 

SW#A-PT-4 15.50 39.57 12.61 3.14 7.14 2.55 151.51 297.74 

SW#B-PT-1 39.12 107.08 27.59 3.88 8.69 6.13 124.64 294.08 

SW#B-PT-2 32.88 88.13 25.30 3.48 6.15 5.29 120.38 292.41 

SW#B-PT-3 24.79 67.78 19.17 3.54 4.06 3.99 120.46 290.77 

SW#B-PT-4 16.70 46.29 13.05 3.55 2.24 2.54 121.59 289.20 

SW#C-PT-1 40.37 98.26 29.91 3.29 10.81 8.76 122.76 282.88 

SW#C-PT-2 34.14 81.88 25.43 3.22 8.00 7.27 120.57 281.04 

SW#C-PT-3 27.09 66.19 21.28 3.11 5.41 5.31 120.06 278.79 

SW#C-PT-4 17.94 45.23 13.40 3.37 3.24 3.42 121.70 276.74 

SW#D-PT-1 39.66 109.97 34.32 3.20 9.27 6.02 120.13 288.83 

SW#D-PT-2 31.92 88.62 27.99 3.17 6.23 4.73 117.91 286.48 

SW#D-PT-3 23.12 65.94 19.37 3.40 3.50 3.01 117.65 284.19 

SW#D-PT-4 15.67 46.54 12.91 3.61 1.80 2.06 119.14 283.07 

SW#E-PT-1 41.00 105.95 32.69 3.24 9.76 6.10 117.96 281.28 

SW#E-PT-2 33.13 88.83 27.14 3.27 7.00 4.89 115.51 279.47 

SW#E-PT-3 24.77 69.02 20.11 3.43 4.45 3.56 115.18 277.16 

SW#E-PT-4 15.46 46.72 13.64 3.42 2.76 3.21 115.69 275.47 

SW#F-PT-1 39.32 94.98 31.49 3.02 12.79 9.71 125.22 283.90 

SW#F-PT-2 33.55 81.15 25.95 3.13 9.57 7.56 119.80 282.23 

SW#F-PT-3 26.31 64.71 20.76 3.12 6.36 5.71 119.05 279.77 

SW#F-PT-4 17.57 44.88 13.74 3.27 4.09 4.10 121.30 277.93 

SW#A-MT-1 19.61 47.87 17.49 2.74 9.60 3.58 156.12 302.89 

SW#A-MT-2 19.73 53.21 16.75 3.18 8.89 3.26 155.97 302.28 

SW#A-MT-3 20.24 60.29 15.89 3.79 7.66 3.14 155.49 301.85 

SW#A-MT-4 20.72 66.94 15.04 4.45 5.83 2.68 154.60 301.53 

SW#A-MT-5 21.40 70.28 14.43 4.87 4.59 2.44 153.13 301.25 

SW#B-MT-1 20.21 50.43 18.69 2.70 2.26 4.01 125.10 295.27 

SW#B-MT-2 20.01 51.33 17.67 2.91 2.53 3.86 123.03 294.75 

SW#B-MT-3 20.11 53.77 17.00 3.16 2.62 3.59 121.09 295.25 

SW#B-MT-4 20.69 59.02 15.94 3.70 3.03 3.34 119.37 294.12 

SW#B-MT-5 21.46 64.36 15.54 4.14 3.38 3.02 117.14 293.95 

SW#C-MT-1 19.87 46.54 18.96 2.45 3.72 5.02 125.35 282.56 

SW#C-MT-2 19.98 47.81 17.76 2.69 3.64 4.29 122.79 282.54 

SW#C-MT-3 21.12 54.30 16.27 3.34 4.02 4.24 121.47 282.72 

SW#C-MT-4 21.61 59.74 15.30 3.91 4.42 4.33 119.12 282.65 

SW#C-MT-5 21.52 59.73 14.24 4.19 4.28 3.87 117.46 282.73 

SW#D-MT-1 20.04 52.38 19.23 2.72 2.27 3.73 123.38 290.63 

SW#D-MT-2 19.97 54.27 17.71 3.06 2.23 3.18 120.99 289.98 

SW#D-MT-3 19.32 54.73 16.92 3.23 2.45 3.01 118.82 289.43 

SW#D-MT-4 19.10 57.42 15.74 3.65 2.61 2.69 116.48 289.09 



2024년 항공우주논문상  [우주/위성 모빌리티 분야] 

 

SW#D-MT-5 18.37 58.24 14.25 4.09 2.50 2.36 114.80 288.74 

SW#E-MT-1 19.78 51.11 20.76 2.46 3.34 4.31 126.17 282.75 

SW#E-MT-2 19.53 52.35 17.51 2.99 3.64 3.98 122.01 282.43 

SW#E-MT-3 20.18 56.33 15.63 3.60 3.63 3.42 120.31 282.37 

SW#E-MT-4 20.11 57.92 14.67 3.95 3.80 3.14 117.90 282.48 

SW#E-MT-5 20.71 65.00 13.59 4.78 4.01 2.66 114.73 282.29 

SW#F-MT-1 20.75 50.85 17.75 2.86 4.64 5.06 119.16 282.53 

SW#F-MT-2 21.40 54.51 16.91 3.22 5.18 5.04 117.37 282.29 

SW#F-MT-3 21.49 56.72 15.40 3.68 5.40 4.85 115.96 282.10 

SW#F-MT-4 22.19 61.21 15.13 4.04 5.78 4.75 113.82 281.96 

SW#F-MT-5 22.32 67.27 14.02 4.80 6.11 4.53 114.48 282.19 

 

PT 연소시험에서 산화제와 연료 유량이 감소함에 따라 산화제 분사 차압 및 연료 분사차압이 

낮아지는 것을 확인할 수 있다. 하지만 몇몇 MT 연소시험에서는 산화제 유량이 증가함에도 불구하고 

산화제 분사 차압이 감소하는 경향을 보였다. 이는 시험 초기에는 낮은 산화제 유량 조건에서 산화제 

매니폴드 내 산화제의 온도가 높으며, 이후 점차 산화제의 유량이 증가하면서 온도가 감소하여 

액체산소의 밀도가 증가하여 분사차압이 낮아지는 것으로 판단된다. 

 

3.2 연소특성 

본 연구에서 다양한 연소실 압력 및 혼합비, 산화제의 와류 유무, 리세스 길이, 테이퍼 유무에 따라 

비교한 연소특성은 연소 특성속도 효율, 열유속, 연소 안정성이다. 연소시험 조건 및 분사기의 

형상변수에 따른 연소특성 결과는 3.2.1~3.2.4 절에서 확인할 수 있으며, 그 전에 연소특성의 의미와 

계산 과정을 살펴본다. 

로켓엔진의 성능은 최종적으로 비추력으로 판단되지만, 본 연구에서는 다양한 운용 조건 및 분사기의 

설계 변수에 따른 연소성능을 비교하는 것이 주 목적으로 노즐 팽창비가 작은 노즐을 사용하였기 

때문에 연소성능의 기준을 연소 특성속도 효율로 정하였다. 실제 특성속도( 𝑐𝑒𝑥𝑝
∗ )는 Eq. 1과 같이 

연소시험 중 측정되어 평균된 연소실 압력, 총 추진제 질량 유량, 그리고 연소시험 후 측정된 노즐목 

면적으로 계산되었으며, 특성속도 효율(𝜂𝑐∗)은 이론 특성속도(𝑐𝑡ℎ𝑒𝑜
∗ ) 대비 실제 특성속도의 비로 Eq. 2와 

같이 계산된다. 이때, 이론 특성속도는 rocket-propulsion-analysis (RPA) program에 연소시험에서 얻은 

연소실 압력, 추진제 질량 유량, 추진제 공급 온도 및 공급 압력, 혼합비, 팽창비, 노즐 축소비를 

입력하여 구하였다(39,40). 

 

𝑐𝑒𝑥𝑝
∗ =

𝑃𝐶  ×  𝐴𝑡

�̇�𝑡

                                                                                                (1) 

 

𝜂𝑐∗ =
𝑐𝑒𝑥𝑝

∗

𝑐𝑡ℎ𝑒𝑜
∗                                                                                                    (2) 

 

열유속은 연소기 내부에서 발생하는 고온의 가스로부터 연소실 벽면으로 전달되는 열의 양을 

의미한다. 연소기 설계 시 연소기 보호를 위해 재생냉각채널을 사용하기도 하며, 팽창식 사이클의 

경우에는 이 에너지를 통해 터빈을 구동하게 된다. 따라서 열유속을 측정하는 것은 연소실 벽면을 

효과적으로 보호하고, 재생냉각채널의 성능을 확인하는 데 중요하다. 열유속은 Eq. 3과 같이 냉각수의 

질량 유량, 정압 비열, 온도 변화, 그리고 내벽의 면적으로 계산되었다. 본 연구에서는 냉각채널 입구 

및 출구에서만 온도와 압력을 측정하였기 때문에 열유속은 연소실 실린더부와 노즐부의 평균 열유속을 

의미한다. 앞에서 언급하였듯이 두 가지 방식으로 진행되었으며, 냉각수 유량은 SH#A와 B는 400 g/s, 

SH#C-E와 SW#A은 450 g/s, SW#B-F는 420 g/s로 공급되었다. 따라서 열유속은 비교 가능한 분사기 
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사이에서 그 결과를 비교하였다. 

 

�̈� =  
�̇�𝑐  ×  𝑐𝑝  ×  ∆𝑇

𝐴𝑤

                                                                                         (3) 

 

마지막으로 연소과정과 추진제 공급 시스템 사이의 상호작용을 방지하기 위해 분사기의 분사 차압은 

일반적으로 연소실 압력의 15% 이상을 갖도록 설계된다(41). 문헌에 의하면 분사 차압이 연소실 압력의 

15% 미만으로 감소한다면 chugging이라 불리는 저주파 연소불안정이 발생할 수 있다고 알려져 

있다(42). 따라서 design point를 기준으로 연소실 압력이 100% ~ 40%까지, 혼합비가 -20 ~ 20%까지 

변화되는 본 연소시험에서는 저주파 연소불안정 발생 여부를 확인하는 것이 중요하다. 연소기 헤드 내 

각 추진제 매니폴드에서 측정된 압력 섭동의 root mean square(RMS) 값을 연소실 압력으로 

정규화하였다. 압력 섭동의 RMS 값이 연소실 압력보다 3% 이상을 넘어가는 경우를 연소불안정이라고 

정의하였다(43). 

 

3.2.1 다양한 연소실 압력 및 혼합비 조건 

Fig. 8은 PT 연소시험의 특성속도 효율을 연소실 압력에 따라 나타낸 것이다. 몇몇 경우(SH#B, 

SW#A, SW#E)를 제외한 모든 분사기에서 연소실 압력에 따라 연소효율이 큰 변화없이 유지되는 것을 

확인할 수 있다. SH#B와 SW#A 분사기의 연소시험의 경우에는 낮은 연소실 압력 조건에서 액체산소가 

아닌 기체산소가 공급되면서 연소효율이 증가된 것으로 판단된다. 연소실 압력에 따라 감소가 큰 

SW#E의 경우에는 저주파 섭동과 관련이 있는 것을 판단되며, 이는 3.2.3절에서 다루도록 하겠다. Fig. 

9는 MT 연소시험의 연소 특성속도 효율을 혼합비에 따라 나타낸 것이다. 리세스 길이가 가장 긴 

분사기의 경우에는 혼합비가 변하여도 긴 리세스 영역에서 추진제의 미립화 및 혼합이 충분히 이루어져 

효율의 변화가 크지 않지만, 리세스 길이가 0, 2.5 mm로 짧은 분사기에서는 이론 혼합비보다 낮은 

혼합비 조건에서 높은 모멘텀 플럭스 비를 갖기 때문에 높은 혼합비 조건보다 두 추진제의 상호작용이 

더욱 활발하여 추진제의 미립화 및 혼합 성능이 달라 효율이 혼합비에 따라 다른 것으로 판단된다. 

또는 낮은 혼합비 조건에서는 액체산소의 공급 유량이 적어 산화제 공급 배관 온도가 올라 액체산소와 

기체산소가 섞인 상태로 산화제가 공급되어 연소효율이 높을 수 있다. SW#E 분사기의 경우에는 낮은 

혼합비 조건에서 연소효율이 낮아지는 것을 확인할 수 있는데 이것은 저주파 섭동과 관련이 있는 

것으로 판단된다. 

 

 

(a)                                    (b) 
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(c)                                    (d) 

Fig. 8. Combustion characteristic velocity of PT hot-firing tests: (a) SH#A-C, (b) SH#D-E, (c) SW#A-

C, and (d) SW#D-F  

 

 

(a)                                    (b) 

 

(c)                                    (d) 

Fig. 9. Combustion characteristic velocity of MT hot-firing tests: (a) SH#A-C, (b) SH#D-E, (c) SW#A-

C, and (d) SW#D-F  

 

Fig. 10은 PT 연소시험의 열유속을 나타내며, Fig. 11은 MT 연소시험의 결과이다. 열유속은 Bartz 
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방정식에 따라 연소실 압력에 비례하며(10), 연소실 압력이 감소함에 따라 열유속도 감소하는 것을 

확인할 수 있다. 반면에 혼합비의 변화는 열유속의 변화를 가져오지 못하는 것을 확인할 수 있다. 

 

 

(a)                                    (b) 

 

(c)                                    (d) 

Fig. 10. Heat flux of PT hot-firing tests: (a) SH#A-C, (b) SH#D-E, (c) SW#A-C, and (d) SW#D-E  

 

 

(a)                                    (b) 
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(c)                                    (d) 

Fig. 11. Heat flux of MT hot-firing tests: (a) SH#A-C, (b) SH#D-E, (c) SW#A-C, and (d) SW#D-F  

 

Fig. 12는 PT 연소시험의 연소실 압력 대비 압력 섭동의 RMS 값을 연소실 압력에 따라 나타낸 

것이며, Fig. 13은 MT 연소시험의 결과를 혼합비에 따라 나타낸 것이다. 주목할 부분은 테이퍼가 

존재하는 전단동축 분사기와 와류동축 분사기의 경우 안정적인 연소가 확인되며, 테이퍼가 없는 

전단동축 분사기와 와류동축 분사기의 결과는 압력 섭동이 큰 것을 확인할 수 있다. 

 

 

(a)                                    (b) 

 

(c)                                    (d) 
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Fig. 12. RMS value of pressure fluctuations of PT hot-firing tests: (a) SH#A-C, (b) SH#D-E, (c) 

SW#A-C, and (d) SW#D-F  

 

 

(a)                                    (b) 

 

(c)                                    (d) 

Fig. 13. RMS value of pressure fluctuations of MT hot-firing tests: (a) SH#A-C, (b) SH#D-E, (c) 

SW#A-C, and (d) SW#D-F  

 

3.2.2 리세스 길이에 따른 영향 

테이퍼가 있는 전단동축 분사기(SH#A, B, C)에서 리세스 길이에 따라 PT 및 MT 연소시험 각각에서 

평균 특성속도 효율이 82.34%/83.32%, 90.15%/89.26%, 95.17%/91.05%로 향상되는 것이 확인된다. 

특히 이론 혼합비 근처에서 효율이 높은 것을 확인할 수 있다. PT 연소시험에서 테이퍼가 없는 

전단동축 분사기(SH#D, E)의 평균 특성속도 효율은 각각 84.20%와 83.13%로 SH#A와 비교하여 

연소효율이 약 1.86%, 0.79% 향상되었으며, MT 연소시험에서는 효율이 각각 1.92%, 2.21% 

감소하였다. 또한, SH#D와 SH#E를 비교하면 연소효율 향상이 확인되지 않으며, SH#B와 비교해도 

성능 향상이 확인되지 않아 SH#F의 경우에는 연소시험을 진행하지 않았다(Fig. 8과 9 참고). 테이퍼가 

있는 와류동축 분사기(SW#A, B, C)도 리세스 길이가 0.0 mm, 2.5 mm, 5.0 mm로 증가함에 따라 PT 및 

MT 연소시험에서 평균 특성속도 효율이 각각 88.18%/86.58% 89.64%/87.90% 96.90%/93.69%로 

향상되며, SW#D, E, F도 평균 특성속도 효율이 84.89%/84.18%, 86.87%/87.50%, 95.05%/93.29%로 

증가되는 것을 확인할 수 있다(Fig. 8과 9 참고). 이는 기존의 연구 결과들과 일치하며 리세스 길이가 

증가함에 따라 리세스 영역 내부에서 추진제의 미립화 및 혼합이 이루어지면서 미립화 및 혼합 성능이 

향상되어 연소효율이 증가된 것으로 판단된다(15, 18, 19, 21, 22, 25-27). 

다양한 압력 및 혼합비 조건 하 전단동축 분사기(SH#A, B, C, D, E)에서는 리세스 길이가 0 mm에서 



2024년 항공우주논문상  [우주/위성 모빌리티 분야] 

 

2.5 mm로 증가하여도 열유속의 큰 변화가 없으며, 리세스 길이가 5.0 mm로 증가하면 열유속도 크게 

증가하는 것을 확인할 수 있다(Fig. 10과 11 참고). 본 연구에서는 축소비가 큰 연소기 실린더부를 

사용하여 분사기와 연소실 벽면 사이의 거리가 상당하기에 화염 모양의 변화가 벽면으로의 열전달에 

실질적인 영향을 미치지 못한 것으로 생각된다. 또한, 이전 연구 사례에서도 리세스 길이가 산화제 직경 

대비 0.7에서 1.7로 증가하였을 때 확염의 확산 각도가 리세스가 없는 분사기 대비 1.3배에서 1.8배로 

증가하였다. 이로 인해 리세스 길이가 5.0 mm인 경우에 화염의 확산 각도가 더 커져 더 높은 열유속을 

기록한 것으로 판단된다(20). 테이퍼가 없는 와류동축 분사기(SW#D, E, F)도 전단동축 분사기와 

동일하게 리세스 길이가 2.5 mm로 증가하여도 실린더부에서의 열유속은 변화가 없고 오히려 낮아지는 

것을 볼 수 있으며, 리세스 길이가 5.0 mm로 증가하면 열유속이 큰 폭으로 증가하는 것을 확인할 수 

있다. SW#A와 SW#B, C는 냉각수 공급 방식과 유량이 달라 비교에서 제외하였다. 

SW#D, E, F를 제외한 모든 분사기에서 리세스 길이에 따른 연소안정성에 큰 변화가 없다(Fig. 12와 

13 참고). SW#D, E, F 분사기는 전반적으로 다른 분사기에 비해 압력 섭동이 조금 높은 경향을 보이며 

특히 SW#E의 경우에는 PT 연소시험 중 연소실 압력이 design point 조건의 40% 조건에서 산화제 

매니폴드의 압력 섭동이 3%를 넘어가는 103.76 Hz의 저주파 연소불안정이 발생하였으며, 연료 

매니폴드에서도 103.76 Hz로 동일하게 저주파 섭동이 발생하였다. MT 연소시험에서도 마찬가지로 

산화제 매니폴드의 압력 섭동이 2%를 넘으며 64.09 Hz의 저주파 섭동이 관찰되었다. 리세스 길이가 

2.5 mm인 경우에만 강한 압력 섭동과 불안정이 발생하였으며, 리세스 길이가 5.0 mm인 경우에는 

발생하지 않은 것으로 보아 리세스 길이를 갖는 와류동축 분사기에서 관찰되는 self-pulsation에 의한 

연소불안정은 아닌 것으로 판단되며(24,44,45), 이는 테이퍼의 유무와 관련있는 것으로 생각된다. 

 

3.2.3 산화제 분사기의 테이퍼 유무에 따른 영향 

전단동축 분사기와 와류동축 분사기의 결과를 살펴보면 테이퍼가 존재하는 경우에 특성속도 효율이 

향상된 것을 확인할 수 있다(Fig. 8과 9 참고). 동축형 분사기에서 테이퍼의 존재는 분사기 출구에서 

액체산소의 분사 속도를 감소시키는 역할을 한다. 액체산소의 분사 속도가 감소하여 상대적으로 

기체메탄의 분사 속도는 빨라지게 되어 기체메탄과의 모멘텀 플럭스 비가 커져 상호작용이 더욱 강하게 

발생하게 되며 이는 추진제의 미립화 성능을 향상시키는 결과로 이어질 수 있다. 실제 연소시험에서 

테이퍼가 있는 분사기의 모멘텀 플럭스 비가 테이퍼가 없는 분사기에 비하여 약 4배 높게 계산되며, 

이를 통해 테이퍼의 존재가 연소효율을 향상시킨 요인으로 판단된다. 

테이퍼의 유무에 따른 열유속 비교는 동일한 냉각수 공급 조건으로 연소시험을 수행한 SW#C와 

SW#F를 비교하여 Fig. 14에 나타내었다. 테이퍼의 존재는 화염 형상을 더욱 팽창하게 하여 화염과 

연소실 벽면의 접촉 면적이 늘어나고, 더 많은 열이 벽면으로 전달되어 열유속이 증가한 것으로 

판단된다. 

 

 

 

Fig. 14. Comparison of heat flux between SW#C and SW#F  
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테이퍼가 없는 와류동축 분사기인 SW#D, E, F에서 압력 섭동이 큰 것으로 관찰된다(Fig. 12와 13 

참고). 본 시험에 사용된 모든 분사기는 이전 연구에서 수류실험을 통해 분무각을 측정하였으며, 

테이퍼가 없는 와류동축 분사기의 경우에 테이퍼가 있는 분사기보다 더 큰 분무각을 갖는 것을 

수류실험을 통해 확인하였다(46). SW#D의 경우에는 외부 혼합으로 인해 기체메탄의 유동에 의한 영향을 

받지 않았지만, SW#E의 경우에는 리세스 영역 내에서 기체메탄의 유동에 영향을 받은 것으로 

판단된다. 또한, SW#F의 분무각은 SW#C와 동일한 경향을 보였지만, SW#C보다는 분무각이 조금 더 

크고 반경방향 운동량이 크기 때문에 기체메탄과 상호작용에 의해 섭동이 발생했을 수 있을 것으로 

판단된다. Fig. 15와 16은 각각 SW#B, SW#D, SW#E, 그리고 SW#F의 PT 연소시험 중 설계 연소실 

압력의 40%에 해당하는 압력 섭동과 FFT 처리 후 power spectral density (PSD) 결과이다. 

 

 

(a) 

 

(b) 
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(c) 

 

(d) 

Fig. 15. Comparison of pressure fluctuation for swirl coaxial injectors: (a) SW#B, (b) SW#D, (c) SW#E, 

and (c) SW#F  

 

 

(a)                                    (b) 
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(c)                                    (d) 

Fig. 16. Comparison of PSD results of swirl coaxial injectors: (a) SW#B, (b) SW#D, (c) SW#E, and (c) 

SW#F  

 

동일한 리세스 길이를 갖는 SW#B와 SW#E를 비교하면 SW#E가 눈에 띄게 압력 섭동과 PSD 값이 

크며, SW#D에 비해서도 SW#E의 압력 섭동과 PSD 값이 커진 것을 확인할 수 있다. 또한, SW#D와 

SW#E는 산화제 매니폴드와 연료 매니폴드에서의 동일한 주기의 압력 섭동이 관찰되지만, SW#B와 

SW#F에서는 확인할 수 없으며, 이를 통해 SW#D와 SW#E는 산화제와 연료의 상호작용이 발생하고 

있는 것으로 생각할 수 있다. 동일하게 테이퍼가 없는 SW#D, E, F를 비교하면 리세스 길이가 

길어질수록 섭동과 PSD 값이 점차 커지지만 리세스 5 mm를 갖는 SW#F 분사기에서 다시 섭동과 PSD 

값이 작아지는 것을 확인되며, 이는 사전 수류실험에서 확인한 분무각 경향과 유사하다. 따라서 본 

연구에서 발생한 저주파 연소불안정 및 저주파 섭동은 와류동축 분사기에서 리세스가 존재할 때, 

테이퍼의 존재 유무가 영향을 미치는 것으로 판단된다. SW#E의 경우에는 연소실 압력과 혼합비가 

낮아짐에 따라 연소는 점차 불안정해지며, 마찬가지로 동일한 경향성으로 연소효율이 점차 감소하는 

것을 확인할 수 있으며, 이는 저주파 섭동 및 연소불안정과 관련이 있는 것으로 생각된다. 연소 중 

발생한 저주파 연소불안정 및 섭동은 산화제 분사기 내부의 가스 코어를 따라 올라가 액체산소의 와류 

운동을 불안정하게 만들었으며, 이것이 추진제의 미립화 및 혼합 성능에 영향을 미쳐 결국 연소효율이 

감소하는 결과를 보인 것으로 생각된다. 또한, 동일한 주파수를 기록하였지만, SW#E-PT-4 

연소시험에서 액체산소 매니폴드에서의 압력 섭동이 기체메탄 매니폴드 측정된 압력 섭동보다 더 크게 

측정되었다. 이는 액체산소의 밀도를 기체메탄과 비교하면 약 70배 크며, 기체메탄에 비해 압축성이 

매우 작기 때문에 압력 변화에 쉽게 반응하는 것으로 판단된다. 

 

3.2.4 산화제의 제트 및 와류 분사에 따른 영향 

PT 연소시험에서 평균 특성속도 효율을 살펴보면 SW#A-C, SH#A-C, SW#D-F, SW#D-E 순으로 

효율이 높으며, MT 연소시험에서는 전단동축 분사기보다 와류동축 분사기의 연소효율이 더 높은 것을 

확인할 수 있다(Fig. 8과 9 참고). 또한, 리세스 길이가 0 mm에서 2.5 mm로 길어질 때, 전단동축 

분사기의 특성속도 효율의 증가 폭에 비해 와류동축 분사기의 경우 그 폭이 작은 것을 확인할 수 있다. 

이는 기본적으로 리세스 길이 0 mm인 경우에도 와류동축 분사기는 액체 산화제가 얇은 액막의 형태로 

분사되며, 액체 산화제가 액주로 분사되는 전단동축 분사기보다 기체와의 상호작용에 의한 미립화 및 

혼합 성능이 더 높고, 와류동축 분사기의 경우에는 연소 시 발생하는 재순환 영역에 의해 효율이 

높아진 것으로 판단된다(28). 또한, 큰 차이는 아니지만 전단동축 분사기보다 와류동축 분사기에서 압력 

섭동이 더 큰 것을 확인할 수 있는데 이는 와류동축 분사기가 갖는 분무각으로 인해 리세스 영역에서 

액체산화제와 기체연료 사이에 발생하는 상호작용에 의한 영향으로 판단된다. 

 

결 론 

본 연구에서는 다양한 연소실 압력과 혼합비 조건에서 동축형 분사기의 설계 변수가 연소 특성에 
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미치는 영향을 실험적으로 분석하였다. 특히 산화제의 와류 유무, 리세스 길이, 그리고 산화제 분사기의 

테이퍼 유무를 주요 변수로 하여 총 12종의 분사기를 설계하고, 단일분사기급 메탄 엔진 연소기를 통해 

연소효율, 열유속, 그리고 연소 안정성을 평가했다. 

저주파 연소불안정 및 저주파 섭동이 발생한 분사기를 제외한 모든 분사기에서 다양한 연소실 압력 

및 혼합비 조건에서 연소효율은 크게 변하지 않는 것을 보였다. 열유속의 경우에는 연소실 압력에 

비례하여 변하며, 혼합비는 열유속에 큰 영향을 미치지 않았다. 테이퍼가 없는 동축형 분사기들의 

경우에 저주파 연소불안정 및 섭동이 관찰되었다. 또한, 와류동축 분사기가 전단동축 분사기보다 더 

나은 미립화 및 혼합 성능을 갖기에 연소효율도 더 향상된 것을 확인할 수 있다. 

리세스 길이가 증가함에 따라 분사기 내부에서 추진제의 미립화 및 혼합이 개선되어 연소효율이 

향상되는 경향을 확인하였다. 열유속 측면에서는 리세스 길이가 짧은 경우에는 열유속의 변화가 

미미했지만, 리세스 길이가 5.0 mm로 증가할 때 열유속이 크게 증가하는 경향을 보였다. 이는 화염 

확산 각이 커져 연소실 벽면과 화염의 접촉 면적이 넓어짐에 따라 열 전달이 증가하는 결과로 

판단된다. 또한, 테이퍼가 없는 와류동축 분사기에서는 리세스 길이가 연소안정성에 영향을 미칠 수 

있다. 

테이퍼가 있는 분사기에서 더욱 효율이 향상되는 것이 관찰되었다. 이러한 결과는 테이퍼가 산화제 

분사기 출구에서의 액체 산화제의 분사 속도를 감소시켜 추진제 간의 상호작용을 강화함으로써 미립화 

성능을 향상시켰기 때문이다. 와류동축 분사기의 경우 테이퍼가 없는 경우에 압력 섭동이 더 크게 

발생하고 연소가 불안정하며 결국 저주파 연소불안정이 발생하는 것이 관찰되며, 이는 연소효율을 

감소시키는 결과를 초래하였다. 테이퍼가 없는 와류동축 분사기는 분무각이 더 크고, 기체연료와의 

상호작용에 의한 섭동이 발생하는 것으로 생각된다. 추력 조절과 연소 안정성을 고려한 분사기 설계 시 

리세스가 존재하는 와류동축 분사기에서는 테이퍼의 유무가 중요한 요소로 판단된다. 

종합하자면 리세스 길이가 길며 테이퍼 각도를 갖는 와류동축 분사기의 성능이 가장 우수한 것으로 

판단된다. 따라서 본 연구를 통해 액체산소의 제트 분사보다 와류 분사가 연소 성능이 우수한 것을 

확인할 수 있고 리세스 길이가 길고 테이퍼가 존재하는 경우에 성능과 연소 안정성이 향상되는 것을 

보였으며, 리세스와 테이퍼가 존재하는 전단동축 분사기도 준수한 성능과 연소 안정성을 보임으로써 

액체산소/기체메탄을 추진제로 사용하는 액체로켓엔진의 성능을 향상시키기 위한 분사기 설계 최적화에 

유용한 방향을 제시하였다고 판단된다. 더하여 다양한 연소실 압력 및 혼합비 조건에서 연소특성을 

확인함으로써 향후 다양한 임무를 수행하기 위해 넓은 운용 조건을 갖는 액체로켓엔진에 사용될 수 

있는 분사기 설계 및 연소 특성 연구 발전에 기여할 수 있을 것으로 기대된다. 
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