
Trans. Korean Soc. Mech. Eng. B, Vol. 37, No. 3, pp. 275~283, 2013 275

서 론1.

추진제로서의 액체메탄은 실제 발사체의 추진

제로 사용된 적은 없으나 기존의 연료로 사용되

는 케로신 등의 대체 연료로 지속적으로 고려되

었다.
(1~4) 액체메탄은 현재 주요 발사체 엔진의

연료로 사용되고 있는 액체수소와 케로신의 중간

적 특성을 갖고 있으며 두 주요 연료에 대한 상,

대적인 장점을 갖는다 액체메탄은 이상이. 90%

액체메탄으로 구성된 액화천연가스 형태로(LNG)

사용될 수 있기 때문에 케로신에 비해 가격이 약

정도로 저렴하며 액체산소와 조합 시 상당히1/3 ,

큰 밀도 비추력 을 가지고(bulk density impulse) ,

연소생성물이 이산화탄소와 물이 주가 되기 때문

에 케로신에 비해 환경오염이 매우 적다 또한. ,

액체메탄은 향후 달 및 화성 탐사에 있어서

현지 자원 활ISRU(In-Situ Resource Utilization :

용 의 개념이 적용될 수 있는 가능성이 높기 때)
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특성배기속도Characteristic Exhaust Velocity(C*, )

초록 차세대 로켓 엔진의 추진제중 하나로 부각되어지고 있는 메탄 엔진의 연소 특성을 파악하기 위하:

여 가스메탄과 액체산소를 추진제로 사용하는 로켓 엔진의 인젝터를 설계제작 하였다/ . 동축 스월전단/

형 인젝터를 채택하여 제작하였으며 상용 해석 프로그램인 를 사용하여 유동해석을 수행한 결과, Fluent

를 바탕으로 인젝터의 주요 변수들을 선정하였다. 제작된 인젝터는 수류실험을 통하여 미립화와 분무

특성을 파악하였고, 설계점에서의 연소실험을 수행하여 점화 및 연소 안정성을 확인하였다 또한 혼합비. ,

를 변화시켜가며 연소 실험을 수행하여 특성 속도 와 연소실 압력 섭동 값을 이용하여 연소(O/F ratio) (C*)

특성 및 안정성을 평가하였다. 실험 결과 모든 혼합비 영역에서 평균적으로 이상의 높은 연소 효율90%

을 보였고 압력 섭동 값이 미만으로 연소안정성을 확인하였다, 2% .

Abstract: An injector that uses methane gas (CH4) and liquid oxygen (LOx) as propellants was designed to verify the

combustion characteristics of an engine that uses methane, which is one of the next-generation propellants. A

swirl/shear coaxial-type injector was used, and flow analysis was performed using Fluent to determine the main design

parameters of the injector. A hydraulic test was performed to understand the atomization and spray pattern

characteristics of the injector. Next, a combustion test was performed at the design point to understand the ignition

and combustion stability. Additional combustion tests were performed according to the O/F ratio to investigate the

combustion characteristics and stabilities using the characteristic exhaust velocity (C*) and fluctuation of the chamber

pressure. The experimental results showed that the combustion efficiency was greater than 90%, and the pressure

fluctuation was lower than 2% under all conditions.
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문에 최근 들어 관심이 더욱 증대되고 있다.
(1~4)

본 연구에서는 액체메탄 엔진의 기초 연구로

가스메탄을 이용한 엔진을 설계제작 및 실험을/

수행하여 엔진의 연소 성능 및 연소 안정성을,

평가하였다 액체메탄은 극저온가연성 유체로 학. /

교 차원에서는 취급이 어렵기 때문에 선행 연구,

로 취급이 용이한 가스메탄을 사용하였다 이러.

한 가스메탄액체산소 엔진은 저추력의 추력기로/

활용이 가능할 것이며 향후 국내에서 다단 연소,

방식을 적용한 고성능 우주발사체 엔진 개발시

기체액체 분사기의 기본 연구 자료로 활용될 수/

있을 것이다 새로운 추진제를 도입할 경우 추진. ,

제 특성에 맞는 공급 설비 구축 및 엔진 설계 기

술 확보가 필수적이다 따라서 본 연구에서는 일. ,

반적으로 새로운 축소형 액체로켓 엔진을 개발하

는데 사용하는 의 개발 절차에 따라 메탄Fig. 1

엔진을 설계하고 실험적으로 검증하였다.

인젝터 설계 및 수치해석2.

인젝터 기본 설계2.1

본 연구를 위하여 가스메탄과 액체산소를 추진

Fig. 1 General development process of a new
small- scale Liquid Rocket Engine

제로 사용하는 액체로켓엔진 인젝터를 설계하였

다 액체로켓엔진의 인젝터는 연료와 산화제를.

연소실에 공급하는 역할을 수행하며 산화제와,

연료의 혼합과 미립화 정도를 결정하는 중요한

역할을 한다.
(5,6) 액상기상 추진제를 사용하는 단/

일 인젝터의 경우 일반적으로 동축 스월전단형/

인젝터가 사용된다 본 연구(swirl/shear coaxial) .

에서 사용된 동축 스월전단형 인젝터는 연료와/

산화제가 동심축을 가지며 액상의 산화제를 중,

앙에서 스월 방식으로 공급하고 기상의 연료를

외각에서 전단형으로 공급하는 방식을 말한다.

중앙에서 스월 방식으로 공급된 산화제는 외각에

서 고속으로 공급되는 연료의 전단력에 의해 추

진제가 미립화 되고 혼합되는 방식을 말한다 미, .

립화와 혼합 성능을 향상시키기 위하여 기상의

연료 즉 가스메탄의 분무 속도를 높여 높은 운,

동량을 지니게 하는데 기체 속도가 너무 빠를,

경우 연소성능이 저하되기 때문에 적당한 운동량

비를 선택하는 것이 중요하다.
(7)

는 본 연구에서 개발된 로켓 엔진의Table 1, 2

설계 조건과 인젝터 설계 조건을 각각 보여준다.

는 기초 설계된 인젝터 헤드 매니폴드 및Fig. 2 (

추진제 입구 오리피스 형상을 나타낸 것이다 또) .

한 인젝터는 연료 인젝터와 산화제 인젝터 끝단,

이 동일하도록 설계하였다.

Parameters value

Thrust 250N

Propellants
Oxidizer : Liquid Oxygen

Fuel : Gas Methane

Chamber pressure 10 bara

Injector type Coaxial Swirl/Shear

O/F ratio 3.0

Table 1 Engine Design Parameters

Parameters
Fuel

[ CH4 ]

Oxidizer

[ Lox ]

Differential Pressure 3 bar 5 bar

Density 790 kg/m
3

1150 kg/m
3

Mass flow rate 17.6 g/s 52.6 g/s

Table 2 Injector Design Parameters
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Fig. 2 Designed injector

인젝터 최종 설계2.2

기본 설계를 완료한 후 상세 설계 작업을 수,

행하기 전에 상용 프로그램인 를 이용하여Fluent

수치해석을 수행하여 의 매니폴드 및 인젝Fig. 2

터 설계의 주요 변수들을 확정하고자 하였다.
(8)

기체 추진제인 경우 분사기 끝단에서 고른 유동

분포를 보이는 것이 중요하기 때문에 기체 추진,

제 공급 매니폴드 내부의 연료 유입 오리피스의

수 연료 유입 오리피스 후단 형상 연료 인젝터, ,

포스트 길이에 따른 수치해석을 통하여 최종 설

계를 수행하였다 연료 인젝터를 개의 격. 700,000

자로 형상 설계하였고 내부 유동은 차원 정상, 3

상태 압축성 유동으로 해석하였다 벽면에서는.

조건과 단열 가정을 통해 외부와의 열교no slip

환 효과를 배제하였다 유동에 대한 지배방정식.

은 방정식과 에Reynolds- averaged Navier-Stokes

너지 방정식으로 이뤄지며 경계조건으로는,

을 지정하고 난Pressure inlet, Pressure outlet , k-ε

류 모델을 사용하였다.




    (1)




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


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


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연료 유입 오리피스 개수 선정2.2.1

연료 유입 오리피스의 개수가 유동에 미치는

영향을 알아보기 위하여 와 같이 매니폴, Fig. 3, 4

드 내부 연료 유입 오리피스의 개수를 개 개4 , 6

Fig. 3 Velocity distribution according to number of
orifice

(a) orifice 4 EA (b) orifice 6 EA

Fig. 4 Velocity distribution according to distance
from fuel inlet orifice and number of orifice

로 하여 수치해석을 수행하였다 의 상단은. Fig. 3

개의 오리피스를 가지는 인젝터의 매니폴드와4

연료 유입부 전체의 속도장을 보여주는 것이고,

하단은 개의 오리피스를 가지는 인젝터를 보여6

주고 있다 의 는 개의 오리피스 는. Fig. 4 (a) 4 , (b)

개의 오리피스를 각각 가지는 인젝터의 연료 유6

입 오리피스를 지나 인젝터를 통해 공급되는 유

로 부분의 속도장을 나타내는 것으로 연료 유입,

구로부터의 거리로 표시하였다 유동 해석 결과.

연료 유입 오리피스의 개수가 개일 경우 원형으4

로 표시한 것처럼 오리피스 후단에 유동의 정체

점이 나타나지만 오리피스의 개수가 개일 경우, 6
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Fig. 5 Velocity distribution according to shape of
inlet orifice (side view)

Fig. 6 Velocity distribution according to shape of
inlet orifice (top view)

Fig. 7 Velocity distribution according to length of
fuel injector post

Parameters value

Propellant Lox Methane

Number of inlet orifice 4 EA 6 EA

Dia. inlet orifice 1.60 mm 1.66 mm

Dia. outlet orifice 2.6 mm 6.6 mm

Table 3 Design results of the injector

Fig. 8 Manufactured injector head

오리피스 후단에 정체점이 없이 비교적 고른 유

동의 분포가 나타나는 것을 확인하였다 따라서.

연료 유입부의 개수를 개로 최종 선택하였다6 .

연료 유입 오리피스 후단 형상 선정2.2.2

은 연료 유입 오리피스의 개수를 앞Figure 5, 6

서 검증된 개로 고정하고 오리피스의 후단 형6 ,

상에 따라 유입구의 유동현상을 해석한 결과로

측면과 상부에서 바라보는 면에서의 속도장을 각

각 보여주고 있다 에서 을 제외한. Fig. 5 CASE 1

나머지 에서는 유동의 정체 구간들이CASE 2~4

존재하는 것을 확인하였다 에서도. Fig. 6 CASE 1

을 제외한 나머지 모두에서 그 크기는 각CASE

각 다르지만 유동이 정체하는 구간이 존재하는

것을 확인할 수 있었다 이러한 결과를 바탕으로.

연료 유입 오리피스의 후단은 연료의 정체 현상

이 가정 적은 의 형태로 결정하였다CASE 1 .

연료 인젝터 포스트 길이 선정2.2.3

앞서 유동의 균일성 측면에서 가장 우수하였

던 의 형상에서CASE 1 인젝터 포스트 길이에

따른 유동 현상을 해석하였다 인젝터 포스트.

길이에 따라 산화제 인젝터 길이도 결정되기

때문에 유동 안정화가 되는 최소 길이 확인이

필요하였다. 은 수치해석 결과 중 속도장Fig. 7

을 나타내며 인젝터 포스트의 길이가 길어질,

수록 유동의 분포가 고르게 변화하는 것을 확
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인할 수 있으며 에서 안정화 되는 것을, 20mm

확인하여 연료 인젝터 길이는 로 선정하20mm

였다 은 수치해석을 바탕으로 최. Table 3 종 설

계된 인젝터 사양이며 은 최종 제작된, Fig. 8

인젝터 헤드를 보여준다.

실험 장치 및 방법3.

수류 실험 장치 및 방법3.1

설계 및 제작된 인젝터의 제작성을 검토하고

분무 특성을 알아보기 위해서 수류 실험을 수행

하였다 수류 실험은 선행 연구에서 사용한 동일.

한 장치인 와 같은 를 사용하여Fig. 9 patternator

수행하였다.
(9) 제작된 인젝터를 에 장착patternator

하고 액체산소와 가스메탄 대신 모의 추진제인

물과 기체질소를 각각 사용하여 실험을 수행하였

고 실험 결과를 바탕으로 인젝터의 분산각 및,

Fig. 9 Patternator

혼합 특성을 확인하였다.

연소 실험 장치 및 방법3.2

전술한 바와 같이 본 연구는 액체산소와 가스

메탄을 추진제로 사용하고 있다 액체산소 공급.

비는 선행 연구인 액체산소 케로신 연소기 연소/

실험에서 사용하던 설비를 사용하였다.
(10) 하지만

가스메탄의 경우 본 연구를 위하여 새롭게 도입

한 추진제로 추가적으로 공급 설비 구축이 필요,

하였다 은 추가로 구축된 가스메탄 공급. Fig. 10

설비의 구성을 보여준다.
(9) 일반적인 액체로켓엔

진 추진제 공급 설비 구축과 거의 유사한 방식으

로 구성하였으며 가스메탄의 가연성 특성 등을,

고려하여 메탄 가스 누출 감지기 등을 추가로 구

축하고 안전을 위하여 통풍이 잘 되도록 하였다.

또한 가스메탄은 가연성과 폭발성이 있기 때문에

초기 하드스타드 방지 미연가스의 연소(hardstart) ,

및 연소실험 종료 시 배관 내 잔류추진제의 제거

목적으로 프로판 가스를 사용한 애프터버너를

장착하였다. 연소 실험 설비 구축 후 수류 실험,

을 통해 검증된 인젝터와 연소실 노즐을 결합하,

여 연소 실험을 수행하여 연소 성능을 확인하였

다 연소 실험은 안전을 위해 먼저 추진제 공급.

실험 및 점화실험을 통하여 추진제 공급 및 점화

안정성을 확인하고 설계 운영 조건에서의 연소,

실험을 통해 실제 추진제 공급 유량 및 시퀀스,

연소 안정성을 확인하였다 설계점 연소 실험을.

통하여 연소 안정성 확인 후 혼합비 를, (O/F ratio)

변화시켜가며 연소실험을 수행하여 다양한 혼합

Fig. 10 Piping and Instrument Diagram (gas methane)
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Fig. 11 Installed Engine at test stand

비에 따른 연소 성능 및 연소효율을 분석하였다.

혼합비는 연소 성능을 비교하기 위해 총 추진제

공급 유량을 일정하게 유지한 채 연료와 산화제,

의 유량비를 변경하여 조절하였다 은 실. Fig. 11

험용 엔진과 애프터버너가 장착된 수평형 연소

실험 스탠드를 보여주고 있다.

실험 결과 및 고찰4.

수류 실험 결과4.1

추진제의 유량 및 분무 특성을 확인하기 위하

여 부터 까지 가압 압력을 변화시켜가며1bar 10bar

유량을 측정하였다 측정된 유량 값은 에. Fig. 12

서 보는 바와 같이 설계 유량 값보다 약간 작게

계측되었으나 공급 압력의 변화를 통해 설계 유

량을 조절할 수 있으므로 연소 실험을 수행하는,

데는 문제가 없는 것으로 판단되었다 은. Fig. 13

인젝터의 분무 형태를 살펴본 것으로 분산각이,

설계 분산각인 100
o에 비해 작은 66

o로 계측된 것

을 확인할 수 있다 이는 전단형 연료 분사기의.

공급 안정성을 위하여 분사기 포스트가 길어졌

고 산화제 분사기 포스트는 연료 분사기 끝에,

위치하기 때문에 설계치보다 배 이상 늘어나게10

되어 점성 효과에 의해 스월 효과가 감소되어 발

생된 현상으로 판단된다 산화제 분사기는 스월.

형이기 때문에 추진제의 분무 패턴을 확인하기

위하여 인젝터 분사면 기준 하단에서, 45mm

를 이용하여 수류시험을 수행한 결과patternator

와 같이 형태로 분무되는 것Fig. 14 hollow cone

을 확인하였고 최소 에서 최대 으로 유량, 40g 45g

이 계측되어 반경 방향으로 전체적인 유량의 편

차가 적은 것으로 보아 유량밀도가 고르게 분포

되는 것을 확인하였다.

Fig. 12 Flow rate according to differential pressure

Fig. 13 Spray angle Fig. 14 Spray pattern

연소 실험 결과4.2

설계점 연소 실험 결과4.2.1

연소기의 안정성 확인을 위하여 설계점 연소

실험을 수행하였다.
(11) 는 설계점인 혼합비Table 4

에서의 연소 실험 결과를 정리한 것으로 엔3.0 ,

진 설계 조건과 유사하게 계측된 것을 확인할 수

있다 는 연소 실험 결과 그래프로 산화제. Fig. 15 ,

와 연료 유량이 모두 안정적으로 공급된 것을 확

인할 수 있으며 연소실 압력은 가스메탄이 공급,

된 후 약 초 내에 안정적으로 형성되는 것을1.5

확인하였다 연소실 압력 안정화가 늦은 것은 극.

저온 산화제인 액체산소에 의한 영향으로 연소,

실험 초기 공급 밸브와 인젝터 사이 배관이 충분

히 냉각되지 않아 기체로 공급되어 나타난 현상

으로 판단된다 산화제 공급에 의한 배관 냉각이.

충분히 이루어지고 완전한 액상으로 공급된 시점

부터는 연소실 압력이 안정화 된 것을 확인할 수

있다 은 초 연소 실험에서 정상 상태의. Fig. 16 3

화염 모습을 보여주고 있다.

혼합비에 따른 특성 속도 비교4.2.2

설계점 연소 실험을 통하여 안정성을 확인한
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Parameter Value

Propellant Methane Lox

Mass flow rate 17.6 g/s 52.5 g/s

O/F ratio 2.98

Burning time 5 s

Chamber pressure 9.1 bara

Table 4 The result of combustion test(design point)

Fig. 15 Mass flow rate & chamber pressure

Fig. 16 Steady state of combustion test

후 설계 혼합비인 을 기준으로 까, 3.0 2.34 ~ 3.52

지 변화시켜가며 연소 실험을 수행하였으며 각,

각의 혼합비에서 재현성을 위해 회씩 실험을 수2

행하여 총 회의 연소 실험을 수행하였다 연소12 .

실험 중 계측된 추진제 유량과 혼합비를 연소 실

험에 따라 에 정리하였다Table 5 .

은 정량적인 연소 성능을 비교하기 위Figure 17

하여 혼합비 변화에 따른 특성속도를 나타낸 그

No.
Mass flow rate [ g/s ]

O/F ratio
Methane Lox

1 21.0 49.4 2.34

2 21.0 49.9 2.38

3 20.6 51.5 2.49

4 20.6 52.1 2.53

5 19.4 52.5 2.69

6 18.7 52.4 2.71

7 17.6 52.5 2.98

8 17.6 53.4 3.02

9 16.8 53.9 3.20

10 16.7 54.5 3.26

11 15.4 54.1 3.51

12 15.4 54.2 3.52

Table 5 The results of combustion test

Fig. 17   versus O/F ratio

래프이다 특성 속도. (Characteristics Velocity, C*)

는 식 와 같이 연소 실험 결과 값들을 이용하(4)

여 손쉽게 계산할 수 있기 때문에 연소 특성을

분석하는데 많이 사용된다 압력과 유량값은 계.

측된 데이터를 사용하였고 노즐목의 직경은, 연

소 실험 종료 후 현미경을 이용하여 측정한 값을

사용하여 특성 속도 값을 계산하였다.

  


(4)

연소성능은 실험 치와 이론값과의 비교로 나타

내었다 이론값은 설계 조건을 바탕으로 연소 성.

능 계산 프로그램 을 사용하여 계산된 값을(CEA)

말하며 혼합비가 일 때 최고 이고, 2.6 1862.2 m/s ,

혼합비가 커질수록 점점 줄어드는 경향을 보인

다.
(11,12) 연소 실험에 의해 계측된 데이터를 바탕

으로 계산된 특성속도는 혼합비에 따라 1700m/s



전준수 민지홍 장지훈 고영성 김선진· · · ·282

Fig. 18   Efficiency versus O/F ratio

Fig. 19 Standard deviation versus O/F ratio

에서 를 보였으며 비가 일 때 최고1610m/s , O/F 3

값을 나타내고 혼합비가 커질수록 점점 감소하는

것으로 나타났다 은 실험을 통해 구한 특. Fig. 18

성속도를 설계점에서의 이론 특성 속도로 나누

어 특성 속도 효율을 나타낸 것으로, , O/F ratio

변화에 대해 전반적으로 약 사이의 연소87~92%

효율을 확인하였다 위의 결과로 보아 설계제작. /

된 단일 분사기 엔진의 연소 성능이 양호한 것으

로 판단된다.

는 연소 안정성을 판단하기 위하여 혼Figure 19

합비에 따른 연소실 압력 섭동값을 계산한 결과

를 보여준다 압력 섭동 값은 표준 편차. (standard

값을 이용하여 연소실 평균 압력대비deviation)

각각의 편차를 백분율로 나타내었다 설계점인.

혼합비 근처에서 가장 작은 값을 보였으며3.0 ,

가 증가할수록 점차 증가하는 경향을 보O/F ratio

이고 있다 일반적으로 연소실의 압력 섭동이 연.

소실 평균 압력 대비 이내이면 안정적인 연5%

소가 일어났다고 판단하게 되는데 각각의, O/F

변화에 대해 최소 에서 최대 로 압ratio 1.3% 2.8%

력 섭동 값이 이내에 있으므로 단일 분사기5%

의 연소 안정성이 양호한 것을 확인하였다.
(5)

결 론5.

본 연구에서는 기체메탄액체산소를 추진제로/

사용하는 로켓엔진을 설계제작하여 수류 실험과/

연소 실험을 통하여 성능을 확인하였다 인젝터.

는 동축 스월전단형을 채택하였고 설계 과정에/ ,

서 를 이용한 유동 특성을 고려하여 분사기Fluent

의 형상 개수 및 분사기 포스트 길이의 최적 설,

계를 수행하였다.

제작된 엔진의 인젝터는 모의 추진제인 물과

가스 질소를 이용한 수류 실험을 통해 유량 분포

확인 결과 전반적으로 고른 분포를 보여 인젝터

의 설계가 타당함을 검증하였다 수류 실험을 통.

하여 확인된 인젝터의 운용 조건과 안정적인 연

소를 고려하여 시퀀스를 선정하였으며 선정된,

시퀀스로 연소 실험을 수행하여 시퀀스의 검증

및 연소성능을 혼합비의 변화에 대하여 실험으로

고찰하였다.

설계점 연소 실험 결과 추진제가 연소 시작 시

점부터 종료 시점까지 안정적으로 공급되는 것을

확인하였고 연소실 압력은 액체산소의 액상 공,

급 시점부터 안정적인 것을 확인하였다 또한 점. ,

화 및 소염 안정성도 확인하였다 혼합비의 변화.

에 따라 연소 실험을 수행한 결과 가 약O/F ratio

범위에서 연소효율은 약 정도로2.4~3.5 89~92%

측정되었고 연소실 내의 압력 섭동은 내로, 3%

안정적인 연소가 이루어진 것을 확인되었다 이.

와 같은 결과는 설계제작된 엔진의 연소 성능/

및 연소 안정성이 양호한 것을 보여준다.

본 연구를 통하여 얻어진 기체메탄액체산소를/

추진제로 하는 액체로켓엔진 인젝터의 기초 설계

및 실험 자료들은 추후 기체메탄을 사용하는 소

형 추력기 개발 및 액체메탄을 추진제로 사용하

는 엔진 개발의 기초 자료로 활용이 가능할 것으

로 사료된다.

후 기

본 연구는 한국과학재단을 통해 교육과학기술
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으로 지원받아 수행되었으며 이에 감Space Lab) ,
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