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ABSTRACT

The objective of this paper is to observe effects of an ignition position and time on the ignition

transition. A gaseous oxygen and liquid kerosene are used for propellants with the shear-coaxial

injector. In order to study the ignition delay time and combustion instability intensity, the pressure

transducer was used. The ignition position was changed with the injector spacer. Sequences except the

igniter operation time were fixed to compare the ignition time only. Initial pressure peak and ignition

delay time increased as the ignition time was delayed. Also, the unstable flame development zone was

detected as the igniter was away from the injector.

초       록

본 논문에서는 점화 위치 및 시간에 따른 점화 지연 및 연소 불안정에 미치는 영향을 관찰하는 것이 

목표이다. 산화제는 기체 산소를 사용하였고 연료는 액체 케로신을 사용하였다. 점화 지연 및 연소 불

안정 정도를 관찰하기 위해 압력 트랜스듀서를 이용하여 정압을 측정하였다. 점화 위치는 분사기 스페

이서를 이용하여 변경하였다. 모든 경우의 점화기 작동 시기를 제외한 점화 시퀀스는 동일하게 설정하

였고 점화 시간은 25 ms 간격으로 설정하였다. 점화 시간이 늦어질수록 초기 압력 피크값과 점화 지연 

시간이 증가하는 경향을 보였다. 점화 위치가 분사기로부터 멀어질수록 초기 압력 피크 이후 불안정한 

화염 발달 구간이 존재하였다.

Key Words: Ignition Transition(점화 천이과정), Ignition Delay(점화지연), Kerosene(케로신)

Shear-Coaxial Injector(전단동축분사기)
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현상 중 하나이다. 점화 지연(Ignition delay)과 

같은 불안정한 점화는 로켓 엔진 시스템의 성능

을 저하시키는 높은 압력 피크와 오버슈트

(Overshoot)의 원인이 되기도 한다. 액체로켓엔

진의 연소는 10-250기압에서 이루어지기 때문에 

높은 압력 피크 또는 오버슈트는 로켓 엔진 시

스템에 매우 치명적이다[1-3]. 또한 연소 시 높은 

압력과 온도로 인해 연소기 벽면에 크랙이 발생

하여 다수의 연소 시험을 진행되는 연구에서는 

연소기 수명을 단축시키는 결과를 초래한다.

JAXA(Japan Aerospace eXploration Agency)에

서는 다수의 연소 시험 후 발생되는 연소실 벽

면 크랙에 대한 연구를 진행하였다[4,5]. Ariane

V15는 3단 엔진의 급수 밸브 이상으로 점화에 

실패하여 해상으로 충돌하였다. 또한 Ariane

V18도 점화 실패로 인해 미션에 실패하였다[6].

따라서 다수의 연소시험을 하는 로켓엔진 실험

에서는 점화 실패로 인한 로켓엔진 시스템의 파

괴를 방지하기 위해 안정적인 점화는 필수적이

다. 점화 과정에 영향을 미치는 인자들에 대한 

연구는 그동안 많이 선행되었다[7-9].

본 연구에서는 기체산소/케로신 연소기에서 

점화 위치 및 시간이 점화 천이과정에 미치는 

영향을 연구하였다. 연소실 내 압력을 측정하여 

압력 피크 및 점화 지연 시간을 계산하였다.

2. 실험 장치 및 방법

2.1 실험 장치

Table 1은 연소기 및 전단 동축 분사기의 제

원을 나타낸다. 연소실 직경()은 22 mm이며 

전체 길이()는 150 mm, 노즐 목 직경( )은 

6.4 mm이다. 추진제로 사용한 기체 산소와 액체 

케로신은 전단 동축 분사기(Shear-Coaxial

Injector)를 통하여 분사하였다[10]. 전단 동축 분

사기는 황동으로 제작되었다. 막냉각을 위한 기

체 질소는 전단 동축 분사기와 연소기 벽면 사

이 슬릿( )을 통하여 분사하였다. 슬릿의 간격

은 0.6 mm이다. 분사기의 리세스(Recess) 길이

()는 2.0 mm이다. 케로신은 전단 동축 분사기

의 중심부에서 분사가 되고 산화제인 기체 산소

는 환형부에서 분사가 이루어진다. 연소기의 재

질은 스테인리스(Stainless 304)로 제작하였고 노

즐은 스테인리스(Stainless 430)으로 제작하였다.

노즐의 열손상을 방지하기 위하여 물로 냉각하

였다. 점화를 위해 NGK 社 의 스파크 플러그 

CR9EIX를 이용하였다. 스파크 플러그의 2차 코

일의 전압은 11 kV이고 에너지는 15 mJ이다. 펄

스 작동식 유도코일을 사용하여 점화 에너지가 

공급되게 점화 시스템을 구성하였다. 연소실 압

력 , 산화제 분사기 상류 압력   , 연료 

분사기 상류 압력  은 최대 측정 10.0

MPa인 압력 트랜스듀서를 사용하였다. 산화제의 

유량은 터빈식 유량계를 사용하여 체적 유량을 

측정하였고 연료는 용적식 유량계를 사용하였다.

산화제의 밀도는 이상기체상태 방정식을 통해 

계산하였다.

Combustion
chamber Shear-coaxial injector

Inner
diameter,

DC

22 mm Outer diameter
of liquid center

post, DP

3.0 mm

Length of
chamber, LC

167 mm Inner diameter
of liquid center

post, DL

1.5 mm

Nozzle
throat

diameter, Dt

6.4 mm Recess length,
R

3.0 mm

Spacer 5.5 mm

Table 1. Geometrical dimensions of combustion chamber
and shear-coaxial injector

Fig. 1 Schematic of propellants supply lines
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value

Combustion pressure (MPa) 1.02

Oxygen injection pressure (MPa) 1.51

Fuel pressure (MPa) 1.84

Oxygen mass flow rate (g/s) 9.27

Fuel mass flow rate (g/s) 3.43

Oxidizer-to-fuel- mass ratio 2.70

Table 2. Experiemental results

Fig. 1은 추진제 공급 라인들의 개략도를 나타

낸다. 액체 연료는 가압 탱크를 이용하여 분사 

전 압력 조절이 가능하게 하였다. 기체 산화제는 

리저버(Reservoir)를 두어 분사기로 공급하였다.

분사기 상류에서 산화제와 막냉각 기체 라인에 

체크 밸브를 설치하여 연소 가스의 역류를 방지

하였다.

2.2 실험 방법

본 실험에서의 설계조건은 다음과 같다. 설계 

연소실 압력은 1.0 MPa이며 설계 산화제 질량유

량은 10 g/s, 연료 질량유량은 3 g/s으로 설정

하였고 공연비는 3이다. 실험 조건은 설계 조건

을 바탕으로 수립되었고 실험 결과와 설계 조건

은 큰 차이를 보이지 않았다.

점화 위치 변경을 위해 분사기와 연소기 사이

에 분사기 스페이서를 설치하였다. 분사기 스페

이서의 두께는 각각 5.5 mm이다. 스페이서의 내

경은 연소기의 직경과 동일한 22 mm이며 연소

기와 분사기 사이 실링(sealing)을 위하여 바이톤 

타입의 오링(O-ring)을 사용하였다. 점화 위치는 

분사기 하단으로부터 9.5 mm, 15.0 mm, 20.5

mm로 각각 CASE I, CASE II, CASE III로 나타

내었다.

시퀀스 제어기(sequence controller)를 이용하

여 산화제와 연료의 분사시기, 점화기 작동시기

를 제어하였다. 점화 시간에 따른 점화 과정 차

이를 보기 위해 점화기 작동시기를 제외한 나머

지 시퀀스는 동일하게 설정하였다. 점화 시퀀스

는 산화제 분사 후 100 ms, 125 ms, 150 ms,

175 ms로 각각 CASE A, CASE B, CASE C,

CASE D로 표시하였다.

(a)

(b)

(c)
Fig. 2 Combustion chamber pressure under different
conditions: a) CASE I; b) CASE II; c) CASE III
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3. 실험 결과 및 분석

3.1 점화 위치 및 시간

실험 조건을 Table 2에 나타내었다. 연소실 압

력은 1.0 MPa이고 산화제와 연료의 분사 압력은 

각각 1.51 MPa, 1.84 MPa로 측정되었다. Fig.

2(a)는 CASE I에서의 점화 시간에 따른 연소실 

압력을 나타낸다. 점화 시간이 증가할수록 초기 

압력 피크값의 차이가 존재하였다. Fig. 2((b),(c))

는 각각 CASE II, CASE III에서의 점화 시간에 

따른 연소실 압력을 나타낸 그래프이다. CASE I

과 동일하게 점화 시간이 증가할수록 초기 압력 

피크값이 증가하였지만 점화 위치가 분사기로부

터 멀어질수록 초기 압력 피크 이후 불안정한 

화염 발달 구간이 나타났다. 또한 압력 피크 이

후 연소실 압력이 급격하게 떨어지는 현상을 확

인되었다. 이는 연소실 압력보다 높은 초기 압력 

피크로 인해 추진제 공급이 원활하지 못하여 발

생한 현상으로 판단된다[11]. Fig. 3은 점화 위치 

및 시간에 따른 연소실 압력 피크 값을 나타낸 

것이다. 점화 시간이 증가할수록 연소실 압력 피

크 역시 증가하는 경향을 보였다. CASE III의 경

우에는 CASE C와 CASE D 경우에 비슷한 압력 

피크 값을 보였다.

점화 시퀀스에 따른 점화 지연을 보기 위해 

Fig. 4과 같이 각 경우의 점화 지연 시간을 계산

하였다. Fig. 5는 CASE I에서의 점화 시간에 따

른 점화 지연 시간이다. CASE A인 경우에 점화 

Fig. 3 Combustion chamber pressure peak value Fig. 5 Ignition delay time by ignition position and time

Fig. 4 Calculation method of ignition delay time
Fig. 6 Combustion instability intensity by ignition
position and time
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지연 시간은 약 28 ms로 계산되었고 CASE D인 

경우는 85 ms로 계산되었다. 점화 시간 간격이 

25 ms로 일정함에 비해 점화 지연 시간의 간격

은 점화 시간이 증가할수록 커지는 것을 확인하

였다. CASE II와 CASE III에서도 같은 경향을 

확인하였다. 점화 시간이 늦춰짐에 따라 추진제 

공급 시간도 길어지는 영향으로 초기 점화 시 

화학에너지로 전환도 커지기 때문인 것으로 판

단된다[12].

3.1 연소 불안정 정도

Fig. 6은 연소 불안정 정도를 계산하는 방법을 

나타낸 그림이고 Eq. 1과 같이 계산하였다[12].

  


× (1)

f는 연소 불안정 정도이고 은 측정된 압력 

는 평균 압력을 의미한다. Fig. 00은 점화 위치 

및 점화 시간에 따른 연소 불안정 정도를 나타

낸 그래프이다. 점화 위치가 분사기로부터 가장 

먼 CASE III인 경우를 제외하고는 연소 불안정 

정도는 20-30%로 계산되었다. 하지만, CASE A

의 CASE II와 CASE III인 경우에는 초기 압력 

피크 값이 추진제 공급 압력보다 높게 나타나 

정상적인 분사를 방해하였다. 따라서 초기 압력 

피크 이후 매우 불안정한 화염 발달 구간이 나

타난 것으로 판단된다[11].

4. 결 론

점화 위치 및 시간이 점화 천이과정에 미치는 

영향을 보기 위하여 초기 압력 피크 및 연소 불

안정 정도를 분석하였다. 점화 시간이 늦춰짐에 

따라 초기 압력 피크 값이 증가하는 경향을 보

였다. 초기 압력 피크 값이 추진제 공급 압력보

다 높은 경우에는 정상적인 추진제 공급이 이루

어지지 않아 불안정한 화염 발달 구간이 나타났

다. 점화 지연 시간은 점화 시간이 같은 경우 점

화 위치에 대한 차이는 없었으나 동일 점화 위

치에서는 점화 시간이 늦춰질수록 점화 지연 시

간이 증가하는 것을 확인하였다. 안정적인 점화

인지 판단하기 위해 연소 불안정 정도를 계산하

였다. 분사기로부터 점화 위치가 가장 먼 경우 

가장 크게 계산되었다. 추진제 공급 불안정으로 

인해 초기 압력 피크 이후 매우 불안정한 화염 

발달 구간이 나타나 발생한 것으로 판단된다.
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