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ABSTRACT

  To identify the turbulent flow characteristics resulted from the swirl direction of a combustor with  

seven swirl injectors,  a 3D Large Eddy Simulation(LES) was implemented. The combustor of concern 

is the LRE combustor, designed by Aerospace Combustion Laboratory of Georgia Institute of 

Technology. The seven-clockwise-swirl-injectors combustor produces stronger flow interference among 

injectors, specially obvious tangential velocity near the wall, than the combustor with four-clockwise 

and three-counterclockwise swirl injectors. In addition, pressure fluctuations in the combustor with 

seven-clockwise-swirl-injectors was more amplified

       록

  7개 스월 인젝터 연소기의 스월 방향에 따른 유동 특성을 악하기 하여 3차원 Large Eddy 

Simulation(LES)을 수행하 다. 해석에 이용된 연소기 모델은 Georgia 공  Aerospace Combustion 

Laboratory의 LRE combustor를 이용하 으며, 경계 조건은 실험에서 얻어진 값을 용하 다. 7개 

인젝터의 스월 방향을 모두 동일한 방향으로 설정하 을 경우, 스월 유동간의 간섭이 증가하게 되고, 

연소실 벽면에서 강한 원주방향의 속도 분포가 형성되는 것을 찰하 다. 한 연소실 내 압력변동 

폭은 인젝터의 스월 방향을 상반되게 설정하 을 때보다 히 증가한 것을 확인하 다. 

Key Words: Large Eddy Simulation(LES), Multiple Swirl Injectors(다  스월 인젝터), Swirl 

Direction(스월 방향)

1. 서    론   액체추진기 에서의 동축형 스월 인젝터는 연

료와 산화제의 미립화  혼합에 매우 효과 이

며, 연소 안정성 측면에서 우수한 성능을 보인다

[1]. 하지만 다  스월 인젝터 연소기의 경우, 인

젝터의 상호작용에 의하여 동  특성이 단일 스

월 인젝터 연소기와는 다른 복잡한 상이 나타
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난다[2]. 특히 인젝터의 스월 방향에 따라 연소

실 내 압력 변동  유동 구조가 상이하게 변화

하게 되고, 이는 화염 보염  음향 모드에 향

을 주어 연소 안정성에 기여 는 불안 을 야

기할 수 있다. 따라서 연소실 내 다  스월 인젝

터간의 상호 작용을 이해하고, 난류 유동 특성을 

악하는 것이 연소기를 설계하는데 있어서 매

우 요하다. 

  Large eddy simulation(LES)은 동 상을 모

델링에만 의존하지 않고 직  계산하므로 스월 

유동의 특징인 vortex breakdown과 같은 복잡한 

난류 유동을 해석하는데 매우 합한 수치기법

이라 할 수 있다. 따라서 본 연구에서는 LES 수

치기법을 이용하여 다  스월 인젝터 연소기 내

의 스월 방향에 따른 난류 특성  와류 유동 

구조에 하여 알아보고자 한다. 

2. 이론 수식  수치해법

  본 연구에서는 Farve average 된 질량, 운동량, 

에 지 방정식을 사용하 으며, 이는 다음과 같다. 
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  여기서 상첨자 ‘sgs'는 subgrid scale 난류 모

델인 subgrid closure term을 의미한다. ’sgs' 항

은 압축성 Smagolinsky 모델을 이용하 으며, 

벽면에서의 불균질성을 계산하기 해 Van- 

Driest damping function을 이용하 다. 지배방

정식과 경계조건은 유한 체  기법이 용되었

다. 공간에 해서는 2차 앙차분법을 이용하

고, 시간에 해서는 2차 Runge-Kutta법이 용

되었다[3]. Message Passing Interface(MPI) 

Multi-block technique을 이용하여 LES의 방 한 

계산효율을 증 하 다.

3. 계산 조건

  실험  계산데이터가 제공되는 Georgia 공  

Aerospace Combustion Laboratory의 LRE 

combustor는  2단 동축형 스월 인젝터를 사용한

다. 이 연소기는 액체 로켓에서 발생되는 연소 

불안정성을 수동  능동 으로 제어하기 하

여 개발되었으며, 비반응  반응 유동에 한 

지속 인 연구가 이루어지고 있다[4, 5].

  연소기와 인젝터의 직경은 각각 104mm, 

11mm이며, 모두 7개 스월 인젝터로 이루어져 

있다. 산화제는 열된 공기(150℃)를 사용하

으며, 유량은 74g/s, 작동압력은 기압이다. 인

젝터에서의 유입속도 분포는 실제실험에 의해 

측정된 데이터를 참고하 다[4, 5]. 연료는 Jet-A

의 surrogate 모델을 이용하 으며[6], 연소실로 

유입되기  모두 기화되었다고 가정하 다. 

  7개의 스월 인젝터의 스월 방향에 따른 효과

를 알아보기 하여 서로 상반되는 스월 방향을 

가지는 경우와 모두 같은 스월 방향을 가지는 

경우를 나눠서 해석을 수행하 다.(Fig. 1). 체 

격자의 수는 ×개 이며, 계산 역은 총 

140개의 블록으로 나 어 MPI 고속 병렬 계산 

기법을 용하 다.

Fig. 1 Schematic of boundary condition and grid 

system
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4. 결과  고찰

  Figure 2는 x=5mm인 지 에서 z-y 단면상의 

스월 방향에 따른 와류의 강도를 나타낸 것이다.

연소실로 유입된 유동은 각 인젝터를 심으로 

원형의 단층(shear layer)이 생성되고, 이 역

에서 강한 vortex breakdown 상이 일어남을 

확인할 수 있다. 7 시계방향 인젝터의 경우가 4 

시계방향과 3 반시계방향 인젝터 경우 보다 인

한 면에서의 와류 강도가 격히 증가한 것을 

볼 수 있는데, 이는 스월 유동이 인 한 면에서 

모두 반  방향의 속도분포를 가지게 되고, 이로 

인해 인 면의 속도 구배가 히 증가하게 되

어 강한 와류가 생성되었기 때문이다. 특히 심 

인젝터의 스월 유동의 경우, 가장자리 인젝터의 

스월 유동과 모두 충돌하므로 이러한 상이 더

욱 뚜렷이 나타남을 확인할 수 있다. 

Fig. 2 Instantaneous vorticity magnitude contours 

(1/s), z-y view, x=5mm

Fig. 3 instantaneous axial velocity contours (m/s), 

x-y view, z=0mm

  Figure 3은 x-y 단면에서의 축방향 속도 분포

를 나타낸 것이다. 이 결과에서 볼 수 있듯이 7 

시계방향 인젝터의 심 스월 유동은 인 한 인

젝터의 간섭 향으로 원주방향의 속도가 감소

하여 스월각이 작아지게 되고, 이로 인하여 축방

향 속도가 증가한 것을 확인할 수 있다. 

Fig. 4 Instantaneous radial and tangential velocity 

contours (m/s), z-y view, x=30mm
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  Figure 4는 x=30mm인 지 에서 z-y 단면상의 

스월 방향에 따른 반경방향과 원주방향의 속도 

분포를 나타낸 것이다. 먼  4 시계방향과 3 반

시계방향 인젝터의 가장자리 6개의 스월 유동 

결과를 살펴보면, 인 면에서 모두 같은 방향을 

나타내게 되므로, 반경방향으로 강한 +/- 속도 

분포가 형성 되는 것을 볼 수 있다. 반면 7 시계

방향 인젝터 경우에는 인 한 인젝터의 상호 충

돌로 인해 이러한 상이 약하게 나타나지만 원

주방향으로 인젝터의 스월 방향(시계 방향)과 같

은 높은 속도 분포가 형성되는 것을 확인할 수 

있다. 

 
Fig. 5 Pressure fluctuations at 5mm downstream 

of center injector

  Figure 5는 심 인젝터 후방 5mm 지 에서

의 시간에 따른 압력 변동을 나타낸 것으로 7 

시계방향 인젝터의 경우가  압력변동 폭이 크게 

증가하 다는 것을 확인할 수 있다. 이는 인 면

에서의 스월 유동간의 충돌과 연소실 벽면 근처

에서의 강한 원주방향 속도 분포가 주된 원인인 

것으로 단된다. 

5. 결    론

  7개 스월 인젝터 연소기의 스월 방향에 따른 

비반응 난류 유동 특성을 MPI 병렬 계산 기법

을 용한 3차원 LES 해석방법을 통하여 분석하

다. 

  인젝터의 스월 방향에 따라 반경방향과 원주

방향의 속도 분포가 상이하게 변화하는 것을 확

인하 고, 특히 스월 방향이 모두 동일할 경우, 

연소실 벽면에서 강한 원주방향의 속도 분포가 

형성됨을 알 수 있었다. 한 상반된 스월 인젝

터의 경우에 비해 연소실 압력변동 폭이 크게 

증가함을 확인할 수 있었다. 
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