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1. 서    론

  1960년   미국과 구소련의 치열한 우주경
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ABSTRACT

  As the interest in lunar exploration increases, a throttleable engine is regarded as a important 

technology. Variable area injectors have been identified to be the most reliable throttling method. 

Pintle injector is a representative injector of the variable method. It has a simple design and inherent 

combustion stability. Therefore, it is necessary to research the pintle injector. The present study 

investigates the concept of the injector, the design factors, and the latest development trends for pintle 

injector design.  

       록

  재 국내외 으로 달 탐사에 한 심이 높아지고 있다. 달 탐사를 해서는 가변추력 엔진 기술의 

확보가 매우 요하다고 할 수 있다. 엔진 추력 조  방식  면  조 을 통한 유량 변경 방식은 가

장 신뢰성 있는 기술로 평가되며, 표 으로 핀틀 분사기가 있다. 핀틀 분사기는 구조가 비교  단순

하며 연소불안정에 강하다는 강 을 가진다. 따라서  시 에서 가변추력을 해 신뢰성 있는 기술로 

여겨지는 핀틀 분사기에 한 연구가 선행될 필요가 있다. 본 연구에서는 핀틀 분사기의 기본 개념과 

설계 인자를 살펴보고 반 인 설계 차를 확립하며, 국내외 최신 개발 동향을 악하고자 하 다. 
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쟁 속에서 네디 통령은 미국의 자존심 회복

을 해 1961년 5월, “1960년  안에 인간을 달

에 착륙시키고 다시 귀환하겠다”는 계획을 발표

하고 달 착륙 로젝트인 “아폴로 계획”을 즉시 

실행에 옮기게 된다. 1969년 7월, 아폴로 11호가 

성공 으로 마무리됨과 함께 미국 정권이 교체

되면서 “아폴로 계획”은 종언되었고 자연스럽게 

미소 우주경쟁도 수그러들면서 달 탐사 목 도 

사라지게 되었다. 그러나 재는 달 탐사를 단지 

정치  수단으로서가 아닌 인류의 미래와 계

지어 미래 에 지원 확보  향후 화성 탐사와 

같은 심우주 항해를 한 간기지 역할로서 미

국, 러시아, 일본 등 세계 각국에서 심을 보이

고 있다. 이와 함께 국내에서도 우주개발 장기

계획에 따라 2020년까지 한국형발사체를 활용해 

달 궤도선/착륙선을 자력 발사하기로 계획되어 

있다. 국내외 으로 달 탐사에 한 심이 증가

하면서 그에 따른 과학  기술도 필수 으로 필

요한 시 이 되었다. 가변추력 엔진은 이러한 달 

탐사 임무와 련하여 매우 요한 역할을 할 

수 있는 기술로서 추력 조  방법에 한 연구

가 반드시 선행되어야 한다고 단된다. 추력 조

 방법에는 추진제 종류 는 성분을 바꾸거나, 

노즐 목 는 노즐출구의 면 을 변경시키는 방

법 등 몇 가지 방식이 존재한다. 그러나 이러한 

방식은 물리 인 제한으로 인해 제어가 어려우

며 노즐 목의 경우 높은 열유속이 집 될 수 있

기 때문에 조 하기가 쉽지 않다. 이에 비해 추

진제의 유량 조 을 통한 추력 조  방식은 가

장 간단한 조  방식으로 여겨지고 있다. 유량 

조  방식에도 차압을 조 하거나 이  매니폴

드를 사용하는 등 다양한 방식이 있지만 면  

조  방식이 가장 신뢰성 있는 것으로 평가되고 

있다[1]. 핀틀 분사기는 면  조  방식의 표

인 형태로 특정 장치를 이용해 분사기 오리피

스 면 을 조 함으로써 연소실로 공 되는 추

진제 유량을 조 해 추력 제어에 용이한 구조를 

가진다. 한 기존의 제트  스월 분사기와 달

리 단일 핀틀 분사기로 넓은 범 에서 추진제를 

분사할 수 있기 때문에 구조가 단순하다는 장

을 가지며 제작비와 무게를 일 수 있다. 핀틀 

Fig. 1 Concept of pintle injector.

분사기 특성상 분사기 주 에 재순환 역이 생

기기 때문에 연소불안정이 쉽게 생기지 않는 장

도 가진다[2]. 이 듯 달 탐사를 해서는 가

변추력 엔진 개발이 필수 이며 이를 해 단순

한 구조를 가지면서도 연소불안정에 강한 핀틀 

분사기를 연구하는 것은  시 에서 반드시 필

요하다고 볼 수 있다. 따라서 본 연구에서는 핀

틀 분사기의 기본 개념과 설계 인자를 살펴보고 

반 인 설계 차를 확립하고자 하 다. 한 

재 국내외 으로 수행되고 있는 핀틀 분사기 

련 연구에 해서도 조사  분석하여 개발 

동향을 악하고자 하 다.

2. 핀틀 분사기 개념

  Fig. 1은 핀틀 분사기의 기본 개념을 보여

다. Fig. 1의 경우 연료가 분사기 외벽을 따라 

환형 형상의 균일한 속도분포를 가지며 축방향

으로 분사된다. 산화제는 핀틀 분사기 내부로 유

입되어 축방향으로 흐르다가 핀틀과 슬리  사

이의 간극을 통해 반경방향으로 얇은 시트를 형

성하며 분사된다. 축방향, 반경방향으로 분사된 

추진제는 핀틀 끝단에서 만나 충돌하게 되고 혼

합  미립화가 일어나게 된다. 충돌 후의 분무

각은 연료와 산화제의 운동량비에 따라 결정된
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다. 단일 엔진으로부터 추력을 조 하는 방식에

는 몇 가지가 있으나 가장 간단한 방법은 Eq. 

1[3]에서 볼 수 있듯이 추진제의 유량을 조 함

으로써 추력을 변경하는 것이다. 

     (1)  

  여기서,  는 추력, 은 추진제 유량, 는 

노즐출구에서 연소가스속도, 는 노즐출구 단

면 , 는 노즐출구압력, 는 외기압력을 의미

한다.

  핀틀 분사기에서는 Fig. 1에 제시된 슬리 를 

움직임으로써 추진제 유량을 조 할 수 있다. 슬

리 의 움직임에 따라 연료  산화제 오리피스

의 면 을 동시에 조 할 수 있는 구조로 넓은 

추진제 유량 범 에서 일정한 분사속도를 유지

할 수 있는 편리하면서도 신뢰성 있는 추력조

이 가능한 장치이다[4].  

  이러한 핀틀 분사기의 개념은 미국의 TRW사

에 의해 고안되었으며 1960년  미국에서 Fig. 2

와 같이 아폴로 달착륙선(Lunar Module Dscent 

Engine; LMDE)에 용된 것이 표 인 사례이

다. LMDE는 단일 핀틀 분사기를 사용하여 4.67 

kN에서 46.7 kN까지 추력 조 이 가능하며 작

동 조건 범  내에서 높은 연소효율을 유지하면

서 주  연소불안정에 강하도록 설계되었다. 

TRW사에서는 그동안 25가지의 서로 다른 추진

제 조합, 추력조 범  변경에도 핀틀 분사기를 

사용한 지상  비행 시험에서 단 한 차례도 실

패한 사례가 없었으며 핀틀 분사기가 연소 불안

정 상에 강하다는 것을 입증해주었다[1,2]. 

3. 핀틀 분사기 설계 인자

  핀틀 분사기는 기존의 제트 는 스월 분사기

에 비해 그 설계 차나 유동  연소 특성에 

한 연구가 부족한 상태이다. 공개된 문헌이나 

자료도 한정 이기 때문에 핀틀 분사기 설계에 

있어 여 히 어려움이 존재한다. 본 에서는 국

외 문헌[5-7]을 참고해 핀틀 설계에 필요한 주요 

Fig. 2 LMDE engine.

인자에 해 알아보고 그 설계 차를 확립하고

자 하 다. 

3.1 Total Momentum Ratio (TMR)

  핀틀 설계에 있어 가장 요한 변수인 Total 

Momentum Ratio (TMR)는 축방향과 반경방향

추진제의 운동량 비로 정의되며 Eq. 2와 같이 

표 된다.

 


 


(2)   

  연료와 산화제의 충돌이후 형성되는 분무각은 

핀틀 내부에서 연소실로 분무되는 반경방향 유

동의 운동량과 비례 계로, 동일한 축방향 운동

량 조건에서 반경방향 운동량이 커질수록 분무

각이 커지게 된다. Eq. 2에서 반경방향으로 흐르

는 추진제의 운동량이 TMR과 비례 계임으로 

결국 TMR이 증가하게 되면 분무각이 커지는 것

을 알 수 있다. 핀틀 설계 경험상 TMR은 1 부

근일 때 최 의 성능을 가지며, 축방향과 반경방

향 유동의 일반 인 유입 속도는 10-50 m/s의 

범 를 가진다. 

3.2 Blockage Factor (BF)

  Blockage Factor (BF)는 핀틀의 원주길이()

에 해 체 홀의 원주방향 길이()가 얼마

를 차지하는지를 나타내는 인자로 Eq. 3과 같이 

정의된다. 
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Fig. 3 Geometry of pintle tip.

 


(3)   

  여기서, 각 변수의 의미는 Fig. 3과 같이 는 

핀틀의 직경이며, 는 핀틀 끝단의 홀/슬릿의 

원주방향 길이,  은 체 홀/슬릿의 개수를 의

미한다. 

  BF가 1이하일 경우, 즉 홀의 원주방향 체 

길이가 핀틀 원주길이보다 작을 경우에는 축방

향으로 흐르는 추진제가 반경방향 추진제와 충

돌하지 못하는 면 이 생기기 때문에 추진제의 

혼합효율이 감소한다. 따라서 충돌 면  증가를 

통한 혼합효율 향상을 해서는 한 홀의 형

상  배치를 통해 BF를 1로 설계하는 것이 필

요하다. BF를 향상시키는 방법  Fig. 4와 같이 

2열 홀을 사용한 방식이 있으며, 첫 번째 열의 

홀 사이에 두 번째 열 홀을 배치시킴으로써 축

방향과 반경방향 추진제의 충돌 면 을 넓힐 수 

있는 구조이다. 김형모 등[8]은 핀틀 수류 시험

에서 사각홀을 2열로 배치시켰을 경우 축방향 

유동이 충돌하지 못해 생기는 Drizzle 상이 단

열 배치에 비해 확연히 어든 것을 확인하 다. 

  BF와 한 련이 있는 핀틀 끝 단 홀의 형

상 설계에서 Eq. 4의 유량계수 계식을 사용하

면 주어진 분사조건에서 필요한 홀의 체 면

을 악할 수 있다.

 
∆


(4) 

  여기서, 는 홀의 체 면 , 은 추진제 유

Fig. 4 Schematic of two-line holes.

Fig. 5 Key design variables for a pintle injector. 

량, 는 유량계수, 는 추진제 도, ∆는 분

사기 입구압력과 연소실압력 간의 압력차를 의

미한다. 

3.3 연소실과 핀틀의 직경 비

  Eq. 5에 정의된 연소실과 핀틀의 직경 비는 

핀틀 설계에 있어 다른 무차원 주요 변수로 

일반 으로 3-5의 값을 가진다.   

    


(5) 

  여기서, 각 변수의 의미는 Fig. 5와 같이 는 

핀틀의 직경이며, 는 연소실 직경을 의미한다.

3.4 Skip distance

  Skip distance는 Eq. 6과 같이 축방향 유동이 

반경방향 유동과 처음 충돌하기 까지 이동한 

거리()를 핀틀 직경으로 나  값을 의미한다.

  


(6) 

  일반 인 skip distance 값은 약 1로 와 핀
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틀 직경의 길이를 같게 설계한다. 핀틀 직경보다 

가 더 클 경우 핀틀 후단 벽과의 마찰로 인한 

유동의 감속을 무시하지 못하며, 더 작을 경우에

는 추진제의 충돌이 연소실 헤드면 근처에서 일

어나게 되어 연소에 의한 열 손상이 발생할 수 

있다.  

3.5 핀틀 내부 추진제 선정

  핀틀의 형상 설계와 함께 핀틀 내부 추진제 

선정도 엔진 크기에 따라 고려되어야 할 사항 

 하나이다. 일반 으로 연료가 내부 추진제로 

쓰이는 경우는 엔진 추력이 작을 경우로 TMR을 

증가시켜 연소실 벽의 막냉각에 쓰일 수 있다. 

반면 보다 큰 추력이 요구되는 엔진의 경우에는 

산화제가 핀틀 내부 추진제로 사용되는 것이 일

반 이다. 연료와 달리 산화제의 경우 TMR을 

낮추어 산화제로 인해 연소실 벽에 손상이 생기

지 않도록 하는 것이 최 의 분사조건이다. 

3.6 설계 차  문제

  앞에서 언 한 핀틀 설계 인자들에 해 그 

선정 차를 종합 으로 정리하면 다음과 같다.

1) 연소실 직경() 도출 : 주어진 요구조건(추

력, 연소실압력, 혼합비, 확 압력비 등)을 만족

하는 연소기 설계를 통해 를 계산한다.

2) 핀틀 직경() 결정 : 1)에서 가 계산되면 

Eq. 5의 추천값 3-5를 참고하여 를 결정한다. 

  

3) 충돌  축방향 유체 이동거리() 결정 : 2)

에서 결정한 와 Skip distance의 일반 인 값

인 1을 참고하여 Eq. 6을 이용해 를 정한다.

4) 핀틀 끝 단 홀 설계 : 1)-3)의 과정을 통해 

Fig. 5에 있는 주요 설계 변수 세 가지를 결정한 

후 마지막으로 핀틀 끝 단 홀의 형상  배치를 

결정한다. BF는 홀의 형상  배치와 한 

련이 있으며, Eq. 3에서 핀틀의 원주길이()를 

알고 있으므로 혼합효율을 고려해 BF를 1로 만

드는 홀의 형상  원주방향 길이()와 개수

Engine Cycle
Closed 

Expander

Propellants LOX/LH2

Mixture Ratio 6

Throttle Range(%) 18.8-100

Vacuum Thrust 

Range(kN)
7.1-38.8

Vacuum (sec) 436-453

Chamber Pressure(MPa) 0.9-4.8

Table 1. TR202 engine specifications.

를 선정해야 한다. 체 홀의 원주방향 길이

가 핀틀의 원주길이와 같아지도록 하는 경우의 

수는 어떤 형상을 쓰며, 어떻게 배치하느냐에 따

라 매우 다양하다. 핀틀 내부로부터 연소실로 분

사되는 반경방향 유동은 동일한 분무조건일 때 

결국 이 핀틀 끝단 홀의 형상에 따라 그 특성이 

달라지기 때문에 최 의 분무성능을 갖는 핀틀 

설계를 해서는 이 4번째 설계 과정이 가장 

요하다고 볼 수 있다.   

  핀틀 분사기 개발을 어렵게 하는 요인에는 공

개된 자료나 문헌이 매우 제한 이라는 것 외에

도 다음과 같은 문제 들이 존재한다. 첫째, 핀

틀 주 로 축방향 유체가 흐르는 공간인 

annular gap을 균일하게 제작하기 해 허용 오

차를 엄격히 제한해야 한다. 따라서 제작상의 어

려움이 존재한다. 한 소형 엔진의 경우 핀틀 

끝단 홀의 정교한 가공이 어렵다는 문제가 있다. 

Rezende 등[7]은 1 kN 이하의 소형 엔진의 경우

에 핀틀 끝단 홀의 정교한 드릴링이 어렵다고 

단하여 반경방향 유동 형성을 해 기존의 스

월 분사기를 사용하 다. 둘째, 핀틀 끝단이 열

에 취약하다는 단 이 있다. 핀틀 끝은 재순환 

역에 있으며 높은 열유속에 노출되어 있다. 핀

틀 끝을 둥근 형태로 제작하게 되면 이러한 문

제를 어느 정도 완화시킬 수 있다. 셋째, 축방향

과 반경방향 유동이 충돌하는 지 에서 열에 의

한 향이 클 수 있다. 자동 화성 추진제를 사

용하는 엔진의 경우, 반경방향 유동 부근에서 국

소 인 연소 역에 의한 미소 재순환 역이 

발생하여 핀틀을 손상시킬 수 있다. 따라서 이러
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Fig. 6 Injector hardware.

한 재순환 역의 크기를 최소화하는 핀틀 형상 

설계가 고려되어야 한다. 넷째, 다른 이원추진제 

엔진과 마찬가지로 벽에서의 열유속 문제가 존

재하나 이것은 TMR 변경을 통해 완화시킬 수 

있다.    

4. 핀틀 분사기 개발 황

  1960년  TRW사에서 개발한 핀틀 분사기 이

후 최근 Space-X를 비롯해 해외뿐만 아니라 국

내에서도 핀틀 분사기와 련된 연구를 수행 

이며, 수류시험  연소시험까지 진행된 상태이

다. 본 에서는 국내외의 핀틀 분사기 개발 

황에 해서 살펴보고자 한다.  

4.1 Northrop Grumman Corporation

  Northrop Grumman사는 NASA와 함께 미래 

이착륙선용 가변추력 로켓 엔진 개발을 목표로 

TR202시험엔진을 개발하 다. Space-X에서 최근 

다른 행성에 물자를 나르는 우주선

(Interplanetary Transport System; ITS)에 사용할 

Raptor엔진을 개발하면서 극 온 추진제인 액체

산소/액체메탄에 한 심이 커지고 있는데 

TR202엔진 한 극 온 추진제인 액체산소/액

체수소를 사용하는 엔진으로 팽창형 사이클을 

사용한다. 자세한 엔진 특성은 Table 1에 나와 

있다. 분사기는 10:1의 가변추력을 해 아폴로 

달착륙선에 사용하 던 핀틀 분사기와 유사한 

Fig. 7 Cutaway geometry of pintle engine. 

방식을 채택하 다. Fig. 6은 분사기의 단면도 

 실제 제작된 형상을 보여 다. 분사기 크기는 

46 cm X 46 cm X 24 cm이며 무게는 약 90.7 

kg이다.

  7.5%부터 75%의 추력 범  내에서 연소시험

을 한 결과, 모든 시험에서 안정 인 연소특성을 

보임을 확인하 다. 한 핀틀 분사기를 이용한 

열 유속 로 일이 기존의 평면 형태 분사기와 

유사함을 확인하 다. Northrop Grumman사는 

향후 연속 인 추력 변경을 해 선형 액추에이

터를 장착할 계획이다[9]. 

4.2 Purdue University 

  Purdue University에서는 2000년  반부터 

핀틀 분사기에 한 개발을 수행해왔다. 무독성

이원추진제를 사용한 자세 제어용 엔진에 핀틀 

분사기를 용하여 설계  제작, 연소시험까지 

수행하 다. 

  엔진은 진공추력 890 N과 연소압 2.76 MPa의 

조건을 가지며 기본 단면 형상은 Fig. 7과 같다. 

Table 2는 핀틀 분사기의 기  설계치를 보여

다. 

  Purdue University는 2001년 7월 이후부터 3

 연소시험을 150차례 성공 으로 수행하 으

며 그 결과가 반복성을 가짐을 확인하 다. 특히 

수차례 연소시험을 통해 TMR, secondary to 

primary hole diameter ratio, skip distance가 연

소특성과 어떤 계가 있는지 살펴보았다. 연소

특성은 로켓 성능과 계된 인자  연소효율과 
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Fuel Injection Velocity(m/s) 14.35

Ox Injection Velocity(m/s) 8.66

Pintle Diameter(cm) 0.95

# of Primary Pintle Holes 16

# of Secondary Pintle Holes 16

Primary Hole Diameter(cm) 0.058

Secondary Hole Diameter(cm) 0.038

Aspect Ratio of Hole 2

BF 0.5

(cm) 1.14

Skip Distance(cm) 1.2

Annular Gap Distance(cm) 0.0558

Table 2. Details of baseline pintle Injector.

계된 특성 속도()와 연소실  노즐을 종합

으로 평가할 수 있는 특성치인 비추력()을 

가지고 단하 다. 먼  TMR의 경우, 연소실 

직경을 4.45 cm와 5.7 cm인 두 가지 서로 다른 

크기에 해 TMR의 범 를 0.3-1.5 사이에서 변

경시키며 연소특성을 살펴보았다. TMR이 0.7 이

후인 구간부터는 연소실 크기에 상 없이 특성

속도와 비추력 모두 일정한 값에 수렴하 으며, 

TMR이 가장 낮은 0.3에서는 연소실 직경이 더 

큰 경우에 특성속도  비추력이 더 높은 성능

을 보임을 확인하 다. 이를 통해 동일 분무조건

에서 연소실 직경이 더 클수록 연소효율이 향상

됨을 확인하 다. 다음으로 secondary to 

primary hole diameter ratio를 0.3-1 범 에서 

변경시키며 연소특성을 살펴본 결과, 핀틀 hole

크기는 특성속도  비추력과 큰 연 이 없음을 

확인하 다. Skip distance의 경우 핀틀 직경은 

0.95 cm로 고정시킨 채 핀틀 길이()를 1.17 

cm에서 3.2 cm까지 변경시키며 연소특성을 

악하 다. 그 결과, 핀틀 길이가 증가할수록 특

성속도는 약 5%, 비추력은 약 11% 감소함을 확

인하 다. 핀틀 길이의 증가는 연소실 내 추진제 

체류시간을 단축시키고 연소에 참여하는 추진제 

양을 감소시키기 때문에 이러한 상이 발생한 

것으로 보인다[10].

  한 최근 Purdue University에서는 핀틀 분

사기를 용한 달착륙선용 액체산소/액체메탄 

연소기의 로토타입 모델 개발을 한 연구를 

Full Thrust Fuel Flow Rate(kg/s) 2

Full Thrust Ox Flow Rate(kg/s) 5.59

TMR 0.5601

Pintle Diameter(cm) 4.318

# of Primary Pintle Holes 20

# of Secondary Pintle Holes 20

Primary/Secondary Hole Area 2

Primary Hole Diameter(cm) 0.245

Secondary Hole Diameter(cm) 0.173

Aspect Ratio of Hole 2

BF 0.6165

(cm) 3.886

Skip Distance(cm) 0.9

Table 3. Injector design parameters.

수행하 다. 분사기 압력 2.17 MPa 는 그 이

하를 유지하면서 추력을 5.78 kN-18.68 kN 범

에서 조  가능하도록 하는 것이 연소기의 요구

조건이며, 본 연구에서는 최  추력 조건에서 고

정형 핀틀을 용하여 설계  연소 시험을 수

행하 다. 이에 따른 분사기 설계치는 Table 3과 

같다. Fig. 8은 요구조건에 따라 제작된 핀틀 분

사기를 보여 다. 제작된 분사기는 Fig. 8의 오

른쪽 그림과 같이 총 세 가지 트로 나  수 

있다. Pintle tip을 pintle post와 분리 가능하도

록 제작하여 핀틀 후단의 홀 변경을 쉽게 할 수 

있도록 하 다. 한 홀이 가공되는 slotted ring

을 따로 제작하여 반경방향으로의 사각 홀 가공

을 보다 쉽게 할 수 있도록 하 다. 제작된 핀틀 

분사기를 연소기와 결합하여 연소시험을 한 결

과, 분사기에서 혼합이 제 로 일어나지 않아 

상했던 성능보다 낮은 연소효율을 보 다. 성능 

향상을 해 향후 더 높은 BF를 가지도록 분사

기 형상을 개선시키거나 TMR을 변경시켜야 함

을 확인하 다[11].  

4.3 Space-X

  Space-X에서는 이  TRW사 엔지니어 던 

Tom Mueller에 의해 아폴로 달착륙선에 사용되

었던 핀틀 인젝터를 Merlin 엔진에 용하 다. 

Fig. 9는 Merlin 1D 엔진의 연소시험 장면을 보

여 다. 
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Fig. 8 Completed pintle injector. 

Fig. 9 Fire test of one of the new Merlin 1D 

engines at Space-X’s Rocket Development 

Facility in McGregor.

  2000년 에 Falcon 1 로켓의 상단용으로 개발

되었던 Kestrel 엔진도 Merlin 엔진과 마찬가지

로 핀틀 분사기를 용한 엔진이다. Merlin 엔진

이 터보펌 방식을 사용했다면 Kestrel 엔진은 

가압방식을 사용했다는 차이 이 있다. Fig. 10

은 Kestrel 엔진의 연소시험 모습이다[12]. 

4.4 Minas Gerais Federal University (UFMG)

  라질의 UFMG에서는 핀틀 개발을 한 기

 연구로써 Fig. 11에서 보이는 바와 같이 500 

N, 1 kN, 5 kN 로켓 엔진용 세 가지 로토 타

입 모델을 제작하여 핀틀 설계 기술을 축 하

다. 

  Fig. 12는 1 kN 핀틀 분사기의 구성을 보여

다. 이 형상은 최소한의 하드웨어 변경으로 추진

제 유량을 조 할 수 있도록 설계되었다. Main 

body는 그 로 둔 채 pintle tip 는 faceplate

Fig. 10 Fire test of Kestrel engine.

Fig. 11 Pintle injectors designed by the UFMG team. 

만 교체하여 핀틀 끝단의 홀을 변경하거나 

annular gap을 조 할 수 있는 구조이다. 핀틀 

상단으로는 연료가 공 되어 핀틀 끝단의 홀을 

통해 반경방향으로 연소실 내에 분사되며, 산화

제는 main body의 측면으로 공 된 후 핀틀 표

면에 부착되어 얇은 sheet를 형성하며 축방향으

로 분사된다. 이후 반경방향 유동과 축방향 유동

의 충돌에 의해 혼합과 미립화가 진행된다. 

  개발한 핀틀 분사기가 1 kN 엔진에서 요구되

는 분사조건인 축방향 0.185 kg/s, 반경방향 

0.125 kg/s, 입구압력 0.3 MPa를 만족하는지 검

증하기 해 물을 이용한 수류시험을 한 결과, 

입구압력 0.3 MPa에서 축방향 0.187 kg/s, 반경

방향 0.128 kg/s로 목표치와 가까운 유량에 도달

하는 것을 확인하 다[7].    

4.5 University of Tokyo

  일본 도쿄 학에서는 핀틀 분사기를 사용한 

연소기 내의 화염 구조 특성을 살펴보기 해 

학 계측 방법을 이용하 다. 추진제로는 에탄

올/액체산소를 사용하며 연소실은 Fig. 13과 같

이 원통형이 아닌 50 mm X 50 mm 크기를 가

지는 직사각형의 2D 형상으로 제작되었다. 2D 

핀틀 분사기 모사를 해 Fig. 13과 같이 연소실 
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Fig. 12 Elements of pintle injector.

하단에 반경방향 분사기와 연소실 길이방향으로 

축방향 분사기를 설치하 다. 이 분사기를 통해 

반경방향과 축방향 유동의 충돌을 모사하게 된

다.   

  본 연구에서는 TMR 변화에 따른 화염 구조 

 연소특성 변화를 악하 다. 이를 해 CH 

자발  계측을 이용하여 Fig. 14와 같이 CH 분

포를 살펴보았다. 두 경우 모두 추진제가 충돌하

는 지 에서 CH 신호가 강했으며, 이를 통해 추

진제의 연소 반응이 충돌 후 즉시 일어남을 확

인할 수 있었다. TMR이 0.49인 경우에는 축방향 

유동의 운동량이 반경방향 유동에 비해 약 2배 

정도 크기 때문에 화염이 축방향으로 더 기울어

져있으며 상단 벽 부근 쪽의 CH 분포가 약한 

것을 확인할 수 있었다. 한 Fig. 14의 하얀 선

으로 표시된 역에서 상 으로 강한 CH 분

포가 확인되었는데 이것은 연소기의 faceplate 

부근에서 생성된 재순환 역에 의한 것으로 보

인다. 한 TMR이 상 으로 큰 경우 연소실 

상단 벽에 충돌하는 추진제 양이 많아지기 때문

에 막냉각에는 효과 이나 반 로 연소압을 상

승시키는데 기여하는 추진제 양은 감소하기 때

문에 결과 으로 연소효율을 나타내는 특성 속

도()는 떨어짐을 확인할 수 있었다[13]. 

4.6 한국항공 학교

  한국항공 학교에서는 액체 로켓 엔진용 핀틀 

분사기의 최 설계를 한 기 연구로써 Fig. 15

와 같은 형상에 해 상압 조건에서 물과 공기

를 이용한 수류 시험을 통해 분무 조건  핀틀 

개도에 따른 분무 특성을 분석하 다. 핀틀 분사

기 심으로 흐르는 액체의 유량은 핀틀 로드가 

움직임에 따라 개방 면 을 조 하여 변경된다.

Fig. 13 Schematic of combustor. 

Fig. 14 CH emission.

  이와 함께 기체가 흐르는 환형갭은 고정된 면

을 가지는 구조이다.     

  분무 조건에 따른 미립화 특성을 악하기 

해 핀틀 개도 거리를 0.2-1 mm의 범 에서 0.2 

mm 간격으로 조 하고 액체 분사 차압은 0.05, 

0.1 MPa, 기체 분사 차압은 0.01, 0.03, 0.05, 

0.07, 0.1 MPa로 유지하면서 수류 시험을 수행하

다. 수행 결과, 평균액 직경(Sauter Mean 

Diameter; SMD)은 핀틀 개도가 작을수록, 기체 

분사압이 증가할수록 작아지는 경향을 보 다. 

한 운동량 비가 클수록 SMD가 작아지는 경향

을 보임을 확인하 다[14]. 

  이  연구에 이어 환형갭이 고정되어 있던 기

존 형상을 개선하기 해 Fig. 16과 같이 핀틀 

로드 주 에 슬리 를 장착해 슬리 의 상하운

동에 따라 핀틀 심과 바깥 유량이 모두 조

되게 하는 분사기를 설계하여 추력제어 성능을 
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Fig. 15 Schematic of pintle injector. 

검토하 다. 개도가 0-1 mm로 선형 으로 변화

될 때 연소 압력과 추진제 유량이 비선형 으로 

제어되면서 결과 으로 추력이 비선형 으로 제

어되는 것을 확인하 다. 한  개도 조건에서 

설계 보다 높은 혼합비를 보여 소염될 가능성

도 있음을 확인하 다. 따라서 선형  추력제어

와 함께 일정한 혼합비를 가지기 해서는 개도 

면 을 비선형 으로 설계해야 하는 것을 확인

하 다[15]. 

4.7 한국항공우주연구원

  한국항공우주연구원에서는 미래 달 탐사선 추

력기에 한 연구로써 핀틀 인젝터 설계  수

류시험을 수행하 다. Fig. 17과 같이 핀틀 후단

에 사각형, 원형, 슬릿형 등의 다양한 홀 형상을 

가진 분사기를 제작해 운동량비에 따른 분무특

성을 밝혔다.    

수류시험을 해 총유량 0.3 kg/s, 가압압력 1.5 

MPa이 가능한 실험 장치를 사용하 으며, 사각

형 홀에 한 분무 특성 분석 결과, 홀의 aspect 

ratio가 클수록 미립화에 유리하며 단열 보다 2

열 홀 배치 시 혼합효율이 향상됨을 확인하 다. 

한 사각형 홀과 원형 홀을 비교했을 시 동일

한 분무 조건에서 유사한 분무각  액  크기

가 나타남을 확인하 다. 향후 2열 홀 배치 방식

의 핀틀 분사기에 한 연구를 수행할 정이다

[8].

Fig. 16 Schematic of pintle injector with sleeve. 

Fig. 17 Schematics of pintle injectors.

4.8 충남 학교

  충남 학교에서는 연소실 압력 1 MPa, 진공추

력 755 N의 액체산소와 로신을 사용하는 액체 

로켓 엔진에 해 고정형태의 기울어진 슬릿형 

핀틀 분사기를 용하여 설계  제작을 수행하

다. 한 수류시험과 연소시험의 비교를 통해 

분무패턴에 따른 연소 상을 확인하 다. 

  핀틀 후단의 홀 형상은 혼합효율 증가를 해 

Fig. 18과 같이 기울어진 슬릿형을 사용하 으며 

분사기 설계치는 Table 4와 같다. 

  물을 이용한 수류시험 결과, 핀틀과 환형갭 사

이의 매우 작은 간극으로 인해 가공상의 오차가 

발생한 것으로 확인되었다. 이로 인해 Table 4의 

설계치와는 다르게 연료 차압 0.39 MPa, 산화제 

차압 0.21 MPa에서 설계유량이 측정되었다. 수

류시험에서 얻은 차압을 바탕으로 실추진제를 

이용하여 연소시험을 수행한 결과, Fig. 19와 같

이 홀 개수 12개에 의한 분무패턴에 따라 연소

실 내부에 일정한 패턴의 그을음이 형성된 것을 
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Fig. 18 Canted slit type pintle injector.

Propellant Kerosene LOX

Flow Rate(g/s) 88 194

Pressure Drop(MPa) 0.514 0.15

BF 1

# of Slits 12

Slit Width(mm) 3.14

Slit Height(mm) 0.387

Pintle Diameter(mm) 12

Skip Distance 1

TMR 1

Table 4. Specification of pintle injector. 

확인하 다. 

  큰 운동량을 가진 산화제가 충분한 혼합시간

을 가지지 못한 채 연소실 벽에 부딪히면서 해

당 역에 해 그을음이 발생하지 않은 것으로 

단된다. 연소시험 결과는 추후 냉각채  설계

에 이용될 것으로 상된다[16].

5. 결    론

   재 국내외 으로 달탐사에 한 심이 증

가됨에 따라 가변추력 엔진 기술 확보가 요해

지고 있다. 따라서 본 논문에서는 추력조  방식 

 가장 신뢰성 있으면서도 구조가 비교  단순

한 핀틀 분사기에 해 그 개념  핀틀 형상 

결정을 한 몇 가지 라미터, 고려해야할 사항

에 해 알아보았으며, 국내외 개발 동향에 해 

악하 다. 재 각 학에서는 고정형 핀틀 분

사기에 해 수류  연소시험을 수행하 으며, 

액추에이터를 사용하여 오리피스 면 이 변하는 

Fig. 19 Soot patterns in combustion chamber.

것에 한 연구는 이루어지지 않은 상태이다. 본 

논문에서 살펴본 설계 주요 인자들과 함께 국내

외 각 학에서 사용한 설계규격들을 참고한다

면 략 인 핀틀 분사기 크기  혼합 효율 향

상을 한 핀틀 끝단 홀의 배치 방식을 악하

는데 유용한 참고자료로 활용될 것으로 사료된

다. 앞으로는 핀틀 분사기의 원래 목 인 추력조

을 한 면 조  제어 시스템에 한 연구가 

이루어져야 할 것이다.  

후    기

  본 연구는 서울 학교 차세  우주추진 연구

센터와 연계된 미래창조과학부의 재원으로 한국

연구재단의 선도연구센터지원사업(NRF-2013R1A

5A1073861)의 연구 결과이며, 이에 감사드립니다.
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