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Nomenclature

f : frequency

K : geometric constant of swirl injector

Lc : combustion chamber length
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ABSTRACT

In this study, model combustion tests were conducted to investigate the combustion instability 

characteristics of swirl coaxial injectors for a liquid rocket engine. To examine the effects of the 

combustion chamber resonant frequency and the injector mixing conditions, pressure fluctuations in 

the combustion chamber were measured by changing the combustion chamber length, injector recess 

length, and propellant mixture ratio. From the test results, the variation in the pressure fluctuations 

for each experimental condition was confirmed and the combustion stability was evaluated by stability 

mapping. It was found that the longitudinal mode and Kelvin-Helmholtz instabilities occurred due 

to the change in the combustion chamber and recess lengths.

초       록

본 연구에서는 액체로켓엔진용 동축 와류형 분사기의 연소불안정 특성을 파악하기 위해 기체 추진

제를 이용한 모델 연소실험을 수행하였다. 연소실 공진 주파수와 분사기 혼합조건의 영향을 알아보

고자, 연소실 길이, 분사기, 리세스 길이, 추진제 혼합비를 변경하면서 연소실 압력섭동을 측정하였

다. 실험 결과, 각 실험조건에 따른 압력섭동 변화를 확인하였으며 안정성 매핑을 통해 연소안정성을 

평가하였다. 그리고 연소실 길이와 리세스 길이 변화에 따라 종방향 모드 및 켈빈-헬름홀츠 불안정이 

발생함을 발견하였다.

Key Words: Combustion Instability(연소불안정), Kelvin-Helmholtz Instability(켈빈-헬름홀츠 불안정), 

Longitudinal Mode(종방향 모드), Recess Length(리세스 길이), Swirl Coaxial Injector(동축 

와류형 분사기)
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Ln : exhaust nozzle length

LR : recess length

m : mass flow rate of propellant

nt : number of tangential holes

O/F : oxidizer to fuel mixture ratio

p’ : pressure fluctuation

R : length of swirl arm

RR : recess ratio

Re : reynolds number

ri : radius of discharge orifice

rp : radius of tangential holes

St : strouhal number

t : oxidizer post thickness

u : velocity of propellant

VR : velocity ratio

φ : equivalence ratio

1. 서    론

고주파 연소불안정은 화염의 열방출 섭동이 

연소실 공진모드에 음향학적으로 동조되는 현상

으로, 압력섭동을 증폭시키고 과도한 열전달을 

초래하여 엔진 성능 저하와 파손을 유발할 수 

있다. 엔진 연소시험 중 고주파 연소불안정이 일

어나면 개발 비용과 시간이 급격히 늘어나게 된

다. 따라서 작동영역 내 연소불안정 발생이 없는 

안정적인 연소기는 액체로켓엔진의 가장 중요한 

요구조건 중 하나이다.

연소기 구성요소 중에서 분사기는 추진제 분

사와 미립화뿐만 아니라 연소안정성에도 영향을 

미친다. 따라서 연소기 개발 과정에서 분사기를 

설계할 때 연소 동특성을 고려하게 된다[1,2]. 다

양한 추진제 분사 방식 중에서 동축 와류형 분

사기는 혼합 성능이 우수하며 액적 분포가 균일

하다는 장점이 있어 국내 우주발사체를 포함하

여 세계적으로 널리 적용되어 왔다[3-12].

동축 와류형 분사기의 실제적인 연소안정성을 

검증하기 위해서는 실물형 연소기에서 안정성 

평가시험(stability rating test)이 수행되어야 한

다. 하지만 실추진제 시험은 많은 시간과 비용이 

소요되기 때문에, 개발 초기 단계에서 모사조건

을 이용한 상압 연소실험을 통해 분사기의 기초

적인 안정성 데이터를 수집하는 방법이 이용되

기도 한다. 이러한 방법은 모사 방법과 실험 규

모 면에서 한계가 있지만, 다양한 연소조건에서 

나타나는 단일 분사기의 연소 동특성과 경향성

을 알아볼 수 있다[13-16]. 기체 추진제 상압 연

소실험은 미립화와 기화 등 액체 추진제의 변수

가 제거된 실험이기 때문에, 압력섭동을 발생시

키는 주요 원인은 추진제 혼합으로 간주된다. 또

한 상압 연소실험에서는 특정 주파수 대역에서 

분사기의 안정성을 알아보기 위해 모델 연소실

을 설계할 때 공진 주파수를 고려해야한다. Lee 

등[13]은 동축 와류형 분사기 개발 시제의 연소

안정성을 평가하기 위해 실물형 연소기와 동일

한 공진 주파수의 모델 연소실에서 기체 추진제 

연소실험을 수행한 바 있다. 실험 결과, 리세스 

길이가 증가할수록 분사기의 감쇠계수가 감소하

며 불안정 강도가 증가하는 것을 확인하였다.

본 연구의 선행연구에서는 단일 동축 와류형 

분사기의 화염구조와 연소 동특성에 대해 연구

한 바 있다[17,18]. 개방형 연소실에서 수행한 연

소실험을 통해 특정 리세스 길이에서 압력섭동

이 증폭되고 연소실 종방향 공진 주파수에 해당

하는 연소불안정이 발생함을 보였다. 이에 본 연

구에서는 리세스 길이와 연소실 공진 주파수가 

분사기의 연소 동특성에 미치는 영향을 보다 면

밀하게 살펴보고자 공진 주파수를 변경시킬 수 

있는 연소실험장치를 설계하였다. 그리고 연소실

험을 통하여 다양한 조건에서 동축 와류형 분사

기의 연소안정성을 평가하였다.

2. 실험장치 및 방법

2.1 동축 와류형 분사기

본 연구에 사용된 분사기의 형상을 Fig. 1에 

도시하였다. 산화제는 안쪽 분사기에서 접선홀

(tangential hole)을 지나 와류실(swirl chamber)

을 통해 연소실로 분사되며, 연료는 바깥쪽 분사

기의 접선홀을 통해 산화제 주위로 환형으로 분
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사된다. 와류형 분사기의 분무형상은 Eq. 1과 같

이 정의된 형상계수(K)에 영향을 받는다. K는 와

류형 분사기 이론에 따라 분사기의 와류강도를 

결정한다.

                  (1)

리세스 길이는 안쪽 분사기 출구 오리피스와 

바깥쪽 환형 오리피스 끝단 사이의 거리를 의미

한다. 리세스 비(RR)는 Eq. 2와 같이 리세스 길

이와 내부 오리피스 직경의 비로 정의된다. 실험

에 사용된 분사기의 리세스 비는 0, 1.73, 3.33으

로 제작되었다. RR = 0인 경우 추진제 외부혼합 

조건으로, 연료와 산화제가 분사기 바깥에서 만

나 혼합된다. 액체 추진제일 때는 산화제가 바깥

쪽 분사기 내벽에 충돌한 거리에 따라 내부혼합 

여부가 결정되지만, 기체 추진제인 경우에는 RR 

> 1일 때 모두 내부혼합으로 간주하였다[17,18]. 

분사기 형상정보는 Table 1에서 확인할 수 있다.

                 (2)

2.2 모델 연소실

단일 분사기 상압 연소실험을 위해 Fig. 2와 

같은 모델 연소실을 제작하였다. 연소실 길이는 

250 mm에서 550 mm까지 50 mm 간격으로 조

절된다. 연소실 후단에는 차폐비(blockage ratio) 

0.80인 노즐이 있어 음향 경계를 형성한다. 이에 

따라 Eq. 3을 이용하여 종방향 공진 주파수를 

계산할 수 있다. n는 조화모드, a는 연소실 내 

음속을 의미하며, 음속을 계산할 때는 설계점(DP) 

조건에서 NASA CEA 코드를 사용하였다. 또한 

unit inner (i) outer (o)

nt ea 3 4

r

mm

0.75 2.25

R 1.10 1.60

rp 0.55 0.60

K - 0.91 2.50

t mm 0.5

LR mm 0, 2.60, 5.00

RR - 0, 1.73, 3.33

Table 1. Geometric parameters of the injectors.

Fig. 1 Schematic of the swirl coaxial injector.

Fig. 2 Schematic of the model combustor (unit: mm).
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연소실은 헬름홀츠 공진기(Helmholtz resonator)

로써 공진을 일으킬 수 있기 때문에, Eq. 4를 이

용하여 각 연소실 길이별 공진 주파수를 계산하

였다. A와 V는 각각 연소실 단면적과 부피를 의

미한다.

          (3)

(4)

연소실 길이 조건에 따라 계산된 종방향 모드 

및 헬름홀츠 공진 주파수를 Table 2에 제시하였

다. 1차 종방향 모드 주파수(f1L)는 604∼1,329 Hz

로 고주파 연소불안정을 모사할 수 있는 반면, 

헬름홀츠 공진 주파수(fH)는 123∼208 Hz 저주파 

대역인 것이 특징이다.

2.3 실험조건 및 방법

본 연구에서는 액체산소/케로신 연소기의 작

동조건을 모사하여 기체산소/기체메탄 조합으로 

연소실험을 수행하였다. 기체산소/기체메탄이 각각 

분사기당 액체산소/케로신 설계점(design point) 

유량조건과 동일한 체적유량으로 분사되도록 계

산하였다[13]. 그리고 설계점의 산소 유량과 당

량비를 기준으로 산소 유량은 20%, 혼합비(O/F)

는 20%, 40%, 60%, 80% 증가/감소시켜 총 21개

의 실험조건을 설정하였으며[17], 이를 Fig. 3과 

Table 3에 제시하였다. 기체산소와 기체메탄은 

각각 아래첨자 O와 F로 나타냈다. 산소/메탄 혼

합비는 Eq. 5와 같이 당량비(equivalence ratio)

로 나타냄으로써 ϕ = 1을 기준으로 연료 희박조

건과 과농조건을 비교하였다. 각 3가지 산화제 

유량을 고정시킨 상태에서 연료 유량을 조절함

으로써 당량비를 0.60에서 1.81까지 변화시켰다. 

속도비(VR)는 uO(산화제 속도)/uF(연료 속도)로 

정의되었다.

(5)

점화는 연소실 하단에서 125 mm 떨어진 연소

실 벽에 장착된 기체산소/기체메탄 토치 점화기

를 통해 이루어졌다. Fig. 4는 점화 시퀀스와 압

력섭동 데이터를 도시한 것으로, 토치 점화가 이

Fig. 3 Experimental conditions.

Test no. mO [g/s] mF [g/s] ReO ReF O/F ϕ VR

T11∼T17 0.238 0.036∼0.108 10,281 612∼1,837

6.60∼2.20 0.60∼1.81 20.59∼6.86T21∼T27 0.198 0.030∼0.090 8,567 510∼1,531

T31∼T37 0.158 0.024∼0.072 6,854 408∼1,225

Table 3. Detailed experimental conditions.

Lc [mm] Ln [mm] fH [Hz] f1L [Hz]

550 50 208 604

500 100 159 665

450 150 138 739

400 200 127 831

350 250 122 950

300 300 121 1,108

250 350 123 1,329

Table 2. Resonant frequencies with respect to the 

chamber length.
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루어지면 순간적으로 압력이 증가하고 바로 안

정화되는 것을 확인할 수 있다. 점화기를 작동시

킨 상태에서 분사기를 통해 기체산소를 먼저 공

급하여 연소실 내부에 산화제 분위기를 만들어 

주고, 이후 기체메탄을 공급하여 안정적으로 주

점화가 이루어지도록 실험 시퀀스를 설계하였다.

주점화가 완료되면 토치 점화기를 종료한 후, 

분사기에서 30 mm 상단에 위치한 로켓모터센서

(PCB Piezotronics, 123A21)를 통해 연소실 압력

섭동을 측정하였다. 반대편에 위치한 5개의 열전

대는 연소실 내부의 온도를 측정하여 음속과 공

진 주파수를 확인하는데 사용되었다. 그리고 실

험 데이터는 cDAQ-9178(National Instrument)을 

통해 저장되었다.

3. 실험결과 및 분석

3.1 연소안정성 매핑

연소실 압력섭동 신호는 RMS(root mean square) 

값으로 정량화되었으며 이를 토대로 대기압 대

비 RMS 값을 백분율로 계산하여 불안정 강도

(p’rms/pc)로 정의하였다. 그리고 Fig. 5와 같이 연

Fig. 5 Stability map of the injectors (from left to right: Lc = 250 mm, Lc = 350 mm, Lc = 450 mm, and Lc = 550 mm, 

from top to down: RR = 0, RR = 1.73, and RR = 3.33).

Fig. 4 Example of the test sequence.
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소안정성 매핑(stability mapping)을 통해 실험조

건에 따른 불안정 강도를 나타냈다. Fig. 5의 각 

안정성 맵은 Fig. 3에 나타낸 21개 실험조건에서 

발생한 각각의 불안정 강도를 주변 값들과 보간 

계산하여 나타낸 것이다. 압력섭동 측정 결과 불

안정 강도 최대값은 1.2%로 확인되었기 때문에 

최소 0에서 최대 1.2%까지 색상으로 표현하였다. 

이를 통해 리세스 길이, 연소실 길이, 당량비, 추

진제 유량 등 주어진 실험조건에 대한 불안정 

영역을 확인할 수 있다[15,16].

먼저 외부혼합인 RR = 0의 경우 당량비 1.01 

미만에서 불안정 강도 0.5% 이상의 불안정 영역

이 형성된 것을 알 수 있다. 이러한 영역은 연소

실 길이 변화에도 일정하게 유지되기 때문에, 연

소실 공진 주파수에 영향을 받는 음향 연소불안

정이 아닌 분사기 유동 및 혼합특성에 의한 불

안정으로 판단된다. 이전 연구에서 확인한 바에 

따르면, 이 조건은 당량비가 1.01 미만으로 연소

속도가 낮고 산화제 유속이 연료 유속에 비해 

15배 이상 크기 때문에 소염한계에 가까운 불안

정한 화염이 형성되는 것으로 보인다[17]. 당량

비 1.01 이상으로 증가하면 불안정 강도가 낮아

지며 안정한 연소를 보였다.

그러나 내부혼합의 경우 같은 연소조건에서도 

불안정 영역이 변화한다. 당량비 1.01 미만에서

는 RR이 증가할수록 RR = 0인 경우보다 불안정 

영역이 축소되는 반면에 당량비 1.41 이상에서는 

새로운 불안정 영역이 형성되는 결과를 보인다. 

또한 RR이 1.73에서 3.33로 증가할 때 당량비 

1.41 이상의 불안정 영역에서 압력섭동 강도가 

대체로 상승하는 것을 알 수 있다. 외부혼합일 

때는 화염이 연소실 유동에 의해 교란되며 혼합

비가 불균일해진다[6]. 결과적으로 화염이 분사

기에 안착되는 강도가 줄어들며 열방출 강도는 

화염 초기 영역 주변에서 흩어지게 된다[13]. 반

면에 RR = 1.73, 3.33일 때는 추진제가 분사기 

내부에서 혼합되기 때문에 연소실 유동에 상대적

으로 영향을 적게 받는다. 또한 추진제 와류유동

에 의해 분사기 내 난류 강도와 추진제 체류시간

이 증가하여 혼합성능과 연료 소모율이 증대된

다. 결과적으로 화염이 분사기에 강하게 안착되

며 외부혼합 분사기보다 열방출이 더 강하게 나

타난다. 따라서 로켓엔진 구동조건에 가까운 당

량비 1.41 이상의 영역에서는 대체로 RR이 증가

할수록 불안정 강도가 증가하는 경향을 보인다.

3.2 추진제 혼합조건에 의한 Kelvin-Helmholtz 

불안정성

연소안정성 맵에서 확인한 각 불안정 영역의 주

파수를 확인하기 위해 FFT(fast Fourier transform)

를 수행하였다. Fig. 6은 Lc = 450 mm에서 T11 

조건(ϕ = 0.60)에서 발생하는 압력섭동의 파워스

펙트럼밀도(power spectral density)를 RR에 따

라 나타낸 것이다. 세 가지 RR 모두 110 Hz 대

역의 저주파 불안정이 발생했다. 이는 연소실 내

에서 종방향 공진 주파수가 아니라 헬름홀츠 공

진 주파수에 동조되었기 때문이다. 그러나 Fig. 6(b)

에서는 2,846 Hz의 고주파 불안정이 혼재되어있

는 것을 알 수 있다. 이는 산화제와 연료의 높은 

속도차로 인해 발생하는 Kelvin- Helmholtz 타

(a) (b) (c)

Fig. 6 Power spectral densities at the T11 condition: (a) RR = 0 (b) RR = 1.73, and (c) RR = 3.33.
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입의 불안정인 것으로 판단된다. 이 조건에서 연

료와 산화제 속도비는 20.59로, 추진제가 만나는 

경계면에서 속도차에 의해 와류 전단층이 형성

되는데 이에 상응하는 특정 주파수의 파동이 불

안정 연소를 유발하기 때문이다[19]. 이러한 불

안정은 Eq. 6과 같이 노즐 끝단에서 추진제 유

동의 Strouhal 수로 예측이 가능하다. Kelvin- 

Helmholtz 불안정을 일으킬 수 있는 범위인 St 

= 0.17일 때, 2,846 Hz의 압력섭동 불안정 주파

수가 나타났던 T11 조건에서 추진제 유동의 주

파수는 약 3,159 Hz로 계산된다[20,21].

(6)

그러나 이러한 Kelvin-Helmholtz 불안정성은 

동일한 유량조건에서도 RR = 0, 3.33인 경우에

는 뚜렷하게 관찰되지 않았다. Fig. 7은 Kelvin- 

Helmholtz 불안정성에 대해 RR의 차이를 확인

하기 위하여 3가지 분사기들의 단면과 유동 형

태를 도시한 것이다. 먼저 외부혼합에서는 기체

연료가 환형으로 분사되면서 각운동량으로 인하

여 반경방향으로 확산된다. 따라서 산소와 반응

할 수 있는 연료가 손실되어 와류 전단층에 공

급되는 에너지가 줄어든다[6,9]. 그리고 외부혼합

으로 인해 유동방향과 화염의 혼합비가 불균일

해짐에 따라 압력섭동의 주파수가 특정 대역에 

머무르지 않는 형태를 보인다. 반면에 내부혼합

인 RR = 1.73에서는 연료와 산화제가 분사기 내

부에서 연소실 유동에 영향을 받지 않고 전단층

을 형성하며 외부혼합보다 연료 소모율이 증가

한다. 따라서 상대적으로 추진제 속도차에 의한 

불안정을 발생시킬 가능성을 높이게 된다. 그러

나 RR = 3.33은 내부혼합이지만 연료 접선홀의 

중심이 산화제 포스트 끝단과 동일 선상에 위치

한다. 이러한 분사기에서 형성되는 화염은 일반

적인 동축 확산화염이 아닌 예혼합 화염에 가까

운 거동을 보일 것으로 예상된다. 화염 가시화를 

수행한 결과, RR = 0, 1.73과는 다르게 연료와 

산화제의 경계가 나타나지 않았기 때문이다

[17,18]. 따라서 연료와 산화제의 속도차는 미미

할 것이기 때문에 연소실 헬름홀츠 공진모드에 

의한 주파수만 보이는 것으로 판단된다.

3.3 연소실 공진 주파수에 따른 종방향 불안정성

Fig. 8은 T15 조건(ϕ = 1.41)에서 발생한 압력

섭동의 PSD를 RR과 Lc에 따라서 나타낸 것이

다. RR = 1.73일 때 Lc = 350 mm인 경우에는 

Fig. 8(b)와 같이 1,101 Hz의 종방향 연소불안정

이 발생하였다. 이는 1/4파장 개방형 연소실에

서 압력섭동을 측정한 선행연구와 일치하는 결

과로[17], 폐쇄형 1/2파장 연소실에서 연소실 길

Fig. 7 Schematic of the injector internal flow with respect to the recess length.
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이를 약 2배로 하여 공진 주파수를 맞추었을 때

에도 RR = 1.73인 분사기에서 1,100∼1,200 Hz 

대역에 민감한 연소응답을 보이는 것을 확인하

였다. Fig. 9는 T15 조건과 T16 조건에서 연소실 

길이와 리세스 길이에 따른 압력섭동의 피크

(peak) 주파수를 나타낸다. 현재 연소실에서 당

량비 1 이상 연료과농 조건에서는 대부분 헬름

홀츠 공진모드에 의한 저주파 섭동이 지배적으로 

나타나는데, RR = 1.73인 경우에는 Lc = 300∼

350 mm에서 종방향 연소불안정을 일으키는 것

을 알 수 있다. 이는 동축 와류 확산화염이 특

정한 내부혼합조건이 되었을 때 연소실 공진모

드에 동조되어 열음향 연소불안정을 일으킬 수 

있다는 것을 의미한다. 결과적으로 동축 와류형 

분사기를 설계할 경우 연소불안정을 방지하기 

위해 분사기 리세스 길이, 연소실 길이 그리고 

이들 간의 음향적인 상호작용을 고려해야 한다

는 사실을 확인하였다.

4. 결    론

액체로켓엔진용 동축 와류형 분사기에서 리세

스 길이와 연소실 공진 주파수가 연소안정성에 

미치는 영향을 실험적으로 알아보았으며, 다음과 

같은 결론을 얻었다.

1) 연소안정성 매핑 결과 RR = 0인 경우 ϕ = 

0.60∼1.01에서 불안정 영역이 형성되었다. 

이 영역은 연소실 공진 주파수에 영향을 

받지 않으므로 외부혼합 조건에 의한 것임

을 확인하였다. 

2) 동축으로 분사되는 기체 추진제가 분사기 

내부에서 동축 확산화염을 형성할 경우 추

진제 속도차로 인하여 Kelvin-Helmholtz 

타입의 고주파 불안정이 발생할 수 있다. 

그리고 이러한 현상을 피하기 위하여 산화

    (a)

    (b)

Fig. 9 Peak frequencies as a function of Lc and RR 

at the T15 (a) and T16 (b) conditions.

    (a)

 

    (b)     (c)

Fig. 8 Power spectral densities at the RR = 1.73 and T15 condition: (a) Lc = 250 mm, (b) Lc = 350 mm, and (c) Lc = 450 mm.
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제 오리피스 두께와 추진제 속도를 고려해

야한다.

3) RR이 증가할수록 ϕ = 1.01∼1.81에서는 내

부혼합으로 인해 연료 소모율이 증가하여 

불안정 영역이 형성되었다. 이 영역에서 

RR = 1.73인 분사기에서 1,100 Hz 대역의 

종방향 연소불안정이 발생하였으며, 리세스 

길이 혹은 연소실 길이를 변경시켰을 때 

연소불안정이 감쇠되는 것을 확인하였다.
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