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Abstract

The current paper reviews the main characteristics and the operating principles of major fuel atomizers used for gas turbine

combustors, including various empirical SMD equations for each atomizers. We have summarized various methodologies for

evaluation of the combustion efficiency and for combustor sizing from the selected SMD data. It is found that the combustor

sizing as well as the combustion efficiency are totally dependent upon the SMD calculation resutls, which means that special

cares should be taken in choosing the SMD empirical equations.

기호설명

σ : 표면장력 [N/m]

µ : 점성계수 [m2/s]

: 질량유량 [kg/s]

P : 압력 [Pa]

SMD : Sauter Mean Diameter [m]

ρ : 밀도 [kg/m3]

t : 유막두께 [m]

θ : 연소 파라미터

θs : 분무각 [deg]

ur : 상대속도 [m/s]

d0 : 오리피스 출구 직경 [m]

C : 실험상수

ηc : 연소효율

V : 부피 [m3]

tres : 액적 잔류 시간 [sec]

k : 열전도도 [J/msK]

Cp : 정압비열 [J/kgK]

B : 질량 전달 상수

f : 질량 분율

T : 온도 [K]

λeff : 증발 상수 [mm2/s]

Subscripts

3 : 연소기 입구

c : 연소기

a : 공기

f : 연료

m·
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1. 서 론

가스터빈 연소기의 개발 과정에서 기본 설계(prelimi-

nary design) 단계에서는 전체 엔진의 성능 해석(perfor-

mance evaluation) 및 사이클 분석(cycle analysis) 결과와

엔진이 사용되는 환경에서 형상에 대한 제한 사항들에

대한 정보로부터, 연소기의 개략적인 형상과, 디퓨저,

라이너, 인젝터 등 연소기의 주요 구성 요소들의 종류

및 크기를 결정하게 된다. 여기서 얻어진 개략적인 데이

터들은 열해석, 전산유동해석, 구조 및 수명 해석 등의

각종 분석 단계를 통하여 최적화한 후, 상세 설계 과정

에 들어가게 된다(1-6).

이로부터, 기본 설계 결과에 따라 이후 상세 설계 및

해석 과정에서의 시행착오로 인한 설계비용 및 개발 기

간에도 크게 영향을 미치게 된다. 그러나 기본 설계 단

계는 각 엔진 제조사의 개발 경험 및 각종 실험식과 기

존 유사 엔진의 설계 데이터에 의존하는 경우가 대부분

이다(3-6). 이러한 이유로 기본 설계 과정에 대한 구체적

인 기술 자료를 찾는 것은 매우 제한적일 수밖에 없고,

국내의 기본 설계 과정에 대한 기술 내재화가 어려웠던

이유이기도 하다. 따라서 국내에서의 가스터빈 수요 증

가와 더불어, 세부 핵심 기술 개발에 대한 관심과 노력

이 증가하고 있는 시점에서 본 연구에서와 같이 기본

설계 단계에서의 기술 정립과 데이터 확보를 위한 연구

는 매우 중요한 부분이라고 할 수 있다.

이러한 일련의 과정으로 저자들은 연소기 설계에 대

하여 2편의 논문에 걸쳐서 설계에 대한 기본 이론을 소

개한 바가 있다(1,2). 그러나 이 결과에서는 분무 데이터

가 연소기 설계에 미치는 영향과 사이징 기법에 대한

내용은 자세한 언급이 다루어지지 못하였다.

본 논문에서는 기본 설계 과정 중에서 중요한 요소

중의 하나인 인젝터의 종류 및 각각의 특성들에 대하여

고찰하고, 각 분무기별로 그동안 수행되었던 각종 실험

식을 통한 각 인젝터의 분무 특성을 정리하고, 수집된

분무 데이터와 연소 효율의 관계로부터 기본 설계 단계

에서 1차적으로 요구되는 연소기 크기 결정 방법에 대

하여 소개하고자 한다.

2. 항공용 가스터빈 연료 노즐

주로 액체 연료를 사용하는 항공용 가스터빈 연소기

에서 연료 분사 시스템의 주목적은 연료를 연소 영역에

효과적으로 전달하고, 미립화된 입자들이 연소 전에 공

기와 잘 섞이도록 하는 것이다. 크게 베이퍼라이저

(vaporizer)와 연료 스프레이 노즐(fuel spray nozzle) 두

가지 종류로 구분될 수 있고, 연료 스프레이 노즐은 다

시 미립화 원리에 따라, 압력식 분무기(pressure atom-

izer), 2-유체 분무기(twin-fluid atomizer) 및 회전형 분무

기(rotary atomizer)(7)로 나눌 수 있다. 

2.1 베이퍼라이저(vaporizer)

베이퍼라이저는 타 연료 노즐과 비교하여, 가장 단

순하며, 제조 단가가 낮고, 경량인 관계로 초기 가스터

빈 엔진 연소기에서 가장 많이 사용되었던 연료 노즐

이다(8).

Fig. 1은 베이퍼라이저가 장착된 환형(annular) 연

소기의 개략도를 보여준다. 연료가 공급관(fuel feed

tube)을 통하여 연료와 공기의 혼합을 촉진하기 위하

여 설계된 “L- or T-shaped” 튜브로 분사되고, 이곳에

서 연료와 공기 혼합기가 형성된다. 그림에서 보이듯

이 베이퍼라이저는 연소실의 고온 화염부에 위치하기

때문에 화염의 온도를 이용하여 연료 증발에 사용하

게 된다. 

이러한 형태의 노즐의 가장 큰 장점은 전술하였듯이,

압력식 노즐에 비하여 간단한 형태의 구조를 가지고 있

으며, 저용량의 펌프를 사용하는 관계로 상대적으로 연

소기 설계를 경량으로 유지할 수 있다는 것이다. 그러나

베이퍼라이저의 냉각이 연료의 증발열에 의존하는 관계

로, 엔진 감속 시에는 연료의 분사량이 급격히 감소하면

서, 노즐이 과열되기 쉽다. 또한, 엔진 시동과 같이 연소

실 분위기 온도가 아직 낮은 경우에는 연료의 증발 특

성이 악화된다(8,9). 따라서 Fig. 2에서 보이듯이 연소기

Fig. 1 Annular combustor equipped with a vaporizer(8)
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내부에서 베이퍼라이저의 열해석 과정이 필수적으로 수

반되어야 한다.

2.2 연료 스프레이 노즐(fuel spray nozzle)

2.2.1 압력식 분무기(pressure atomizer)

압력식 분무기는 유체에 가하는 압력 에너지를 미립

화에너지로 변환하는 개념으로서(10-13), 연료를 접선 유

동 방향을 갖는 스월 체임버(swirl chamber)를 통과하여,

연료가 노즐 출구 오리피스를 통과하면서 분사되는 구

조를 갖는 분무기이다. 압력식 분무기의 무화 특성은 분

사 압력과 스월비에 의존하며, 크게 심플렉스(simplex)

분무기와 듀플렉스(duplex) 분무기로 구별될 수 있다.

1) 심플렉스(simplex)

심플렉스는 단일 연료관을 갖는 압력식 분무기로서,

1950년대부터의 터보제트(turbo jet) 엔진에 꾸준히 사용

되는 노즐이다(13). Fig. 3은 심플렉스 분무기의 한 예를

보여준다. 이러한 종류의 노즐은 고압 분사 조건에서는

우수한 미립화 특성을 보이나, 낮은 엔진 속도나 고고도

(high altitude) 조건과 같이 연료 분사 압력이 낮은 운전

조건에서는 미립화 특성이 악화되는 것으로 알려져 있

다(6,10).

2) 듀플렉스(duplex) 분무기

듀플렉스는 전술한 심플렉스의 단점을 극복하기 위해

개발된 분무기로서, Fig. 4에서 보이는 바와 같이 안쪽

의 파일럿(pilot) 노즐관(또는, primary nozzle이라고도

함.)과 바깥쪽의 주(main) 노즐관(또는 secondary nozzle

이라고도 함.)의 두 개의 연료관으로 구성된다(8,14). 연료

유량이 작을 경우, 연료는 주연료관을 사용하지 않고,

파일럿 노즐의 직경이 작은 오리피스를 통하여만 분사

되어, 상대적으로 고압 분사를 통한(동일 유량이 두 개

의 연료관으로 분사될 때 대비하여) 향상된 미립화 특

성을 얻을 수 있다. 또한, 유량이 증가할 경우에는 두 개

의 연료관이 모두 열리게 되어 안정적인 연료 유량 공

급이 가능하게 된다. 따라서 심플렉스와 비교하여 듀플

렉스는 동일 연료 분사 압력으로 더욱 넓은 범위에서

뛰어난 미립화 특성을 보이는 특성이 있다. 그러나 한

개의 연료관 개방에서 두 개의 연료관으로 확장되는 과

도기적인 연료 유량의 운전 구간에서는 순간적인 미립

화 특성의 악화가 불가피하다(6,8).

2.2.2 2-유체 분무기(twin-fluid atomizer)

전술하였듯이 압력식 분무기는 액체만을 고압으로 분

사하여 주위 기체와의 급격한 압력차와 충돌, 확산 등에

의해 연료를 미립화하는 반면에, 공기 충돌형 분무기

(airblast atomizer)로 대변되는 2-유체 분무기(Fig. 5)는

액체와 기체를 동시에 분사시켜 미립화하는 노즐로서,

고속의 기체와 저속의 액체가 상호충돌, 혼합, 마찰 등

에 의해 미립화가 이루어진다(15,16). 이러한 원리로, 저압

분사로도 뛰어난 미립화 특성을 얻을 수 있고, 국부적인

농후 혼합기 영역도 줄일 수 있어 입자상물질과 같은

유해배출가스 저감에도 뛰어난 특성을 가지고 있다. 또

한, 노즐 내부의 선회 유동은 연소기 내부에서 재순환

Fig. 3 Example of simplex atomizer(13)

Fig. 4 Schematic diagram of duplex atomizer(14) Fig. 5 Schematic diagram of airblast atomizer(8)
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영역을 형성시켜 화염 안정화에 기여하는 장점이 있다.

따라서 별도의 공기 공급 장치가 필요하고, 시동 시와

같이 공기 속도가 낮은 운전 구간에서 미립화 특성이

악화된다는 단점에도 불구하고, 항공용, 선박용, 산업용

등 대부분의 가스터빈 엔진에 적용되고 있다(8).

3. 분무기별 미립화 특성

전술하였듯이, 연소기의 기본 설계는 연소기 입출구

조건으로부터, 연소기의 기본적인 형상 및 대략적인 크

기를 결정하는 단계이다. 연소기의 크기를 결정하는 방

법 중에서, Cranfield University(6) 등 유럽 지역 가스터

빈 개발 기관에서 많이 사용되는 방법이 연소기의 전체

연소 효율을 유추한 후에, 이로부터 다양한 준실험식

(semi-empirical equation)을 이용하여 초기 연소기의 크

기를 결정하는 것이다. 

연소 효율은 크게 1) 혼합기의 반응 속도(reaction

rate), 2) 연료 공기 혼합 속도(mixing rate)와 3) 연료의

증발 속도(evaporation rate)에 의하여 결정된다. 이 중에

서 설계하고자 하는 연소기가 반응 속도 및 혼합 속도

는 매우 빠르다고 가정할 수 있고, 상대적으로 연소 효

율이 연료의 증발 속도에 의하여 결정된다고 하면, 기본

설계 단계에서 연료 노즐의 미립화 특성 데이터 확보는

연소기 기본 설계의 선결 조건이어야만 한다(3-6).

그러나 기본 설계 단계에서 인젝터의 구체적인 형상

과 분사되는 연소기의 유동 환경에 대한 정보가 결정되

지 않은 상태에서 CFD 또는 실험에 의하여 SMD를 포

함한 노즐의 분무 특성을 평가하는 것은 불가능하다. 따

라서 기본 설계 단계에서의 분무 특성 평가를 위해서는

기존의 다양한 연구 그룹에서 각 분사 노즐별 실험 및

해석에 의하여 얻어진 경험식으로부터 SMD와 같은 분

무 특성을 미리 예측하여 기본 설계에 사용하는 방안이

적용되고 있다(4,6). 이를 위하여 다음 절에서는 현대의

가스터빈 엔진의 연소기에 가장 보편적으로 사용되고

있는 압력식 분무기와 2-유체 분무기의 SMD Equations

을 소개하고자 한다.

3.1 압력식 분무기의 SMD Equations

노즐을 통하여 분사되는 연료의 미립화 과정은 매우

다양한 물리적 현상이 서로 연관되어 있어서 하나의 식

으로 SMD와 같은 평균 입자 크기를 정확하게 묘사하

는 것은 매우 어려운 문제이다. 그럼에도 불구하고, 지

난 수십 년 동안의 연구로부터, 평균 입자 사이즈는 액

체의 표면장력(σ), 점성계수( ), 질량유량( )과 노즐

차압( )의 함수로 표현될 수 있고, 초기 연구들(3,4,17)

에서는 다음의 실험식을 제안하였다.

(1)

where, C, a, b, c, d: empirical constants

그러나 이후 다양한 연구 그룹에 의하여 각종 압력식

분무기의 미립화 데이터의 고찰로부터, 식 (1)의 변수들

이외에도 주변 공기 또는 연료의 밀도에도 크게 의존한

다고 하였으며, 다음 실험식들이 각각 제안되었다. 

Radcliffe’s equation(18);

(2)

Jasuja’s equation(19);

(3)

Lefevbre’s equation(20);

(4)

Lefebvre(20)가 제안한 식 (4)는 압력식 분무기뿐만 아

니라, 검증을 통하여 공기 충돌형 분무기에도 적용 가능

하다고 설명하였다.

또한, Wang et al.(21)은 추가적인 연구를 통하여 액적

크기는 내부 수력학적 힘과 외부 공기역학적 힘의 복학

적인 요소에 의한 표면 불안정(surface instabilities)의 영

향으로 다음의 실험식을 제안하였다.

(5)

3.2 2-유체 분무기의 SMD Equations

2-유체 분무기에서의 미립화 특성은 Nukiyama(22)에

의하여 처음 연구 결과가 발표되었고, 그들은 식 (6)과

같은 실험식을 제안하였다.

(6)

이후 2-유체 분무기의 미립화 특성에 대한 다양한 연

구 결과가 발표되었고, 다음의 실험식들이 제시되었다.

Rizk equation(23);

µf m· f

Pf∆

SMD Cσ
a
µf

b
m· f

c
Pf

d–∆=
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2
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·
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·
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(7)

Shanawany equation(24);

(8)

한편 Goris(25)는 Webber number( )가

증가할 경우(예, 고압 분사 조건 또는 2-유체 분무기에

서 공기의 속도가 매우 빠를 경우), 식 (7), (8)보다는 다

음의 식이 더욱 적합하다고 하였다.

(9)

임의의 분무기의 SMD 특성을 전 분사 조건에 걸쳐서

하나의 SMD 실험식으로 모두 만족스러운 예측 결과를

얻는 것은 불가능할 것이다. 그러나 서론에서도 언급한

바와 같이, 아직 연소기뿐만 아니라 분무기의 세부 설계

인자도 결정되지 않은 기본 설계 단계에서는 이번 절에서

소개된 실험식들이 SMD 평가에 유용한 도구가 될 수 있

다. 또한, 이러한 SMD에 대한 예측 값은 초기 연소 효율

및 이로부터 연소기의 대략의 크기를 산정하는 자료로 활

용되며, 이에 대한 세부 내용은 다음 절에서 소개된다.

4. SMD를 이용한 연소효율 계산

및 연소기 사이징 기법 소개

4.1 연소 효율

일반적인 연소시스템에서 연소 효율은 반응률(reac-

tion rate), 혼합률(mixing rate), 증발률(evaporation rate)

의 3가지 인자에 의하여 결정된다. 그러나 Mellor(3)에

따르면, 가스터빈 연소기의 연소 속도 및 효율은 반응률

과 증발률에 의하여 제어되는 관계로, 다음의 식으로 표

현할 수 있다고 하였다.

(10)

증발률에 따른 연소 효율(ηce)은 전체 공급된 연료의

질량유량에 대한 증발된 연료 유량의 비로서, 식 (11)과

같이 정의할 수 있고, 이를 다시 정리하면 식 (12)와 같

이 나타낼 수 있다(4, 6).

(11)

(12)

한편, 식 (12)로부터, 모든 연료가 완전히 증발될 수

있는(즉, ) 임계 입경 크기(SMDcrit)가 다음과 같

이 유도된다.

(13)

즉, 이전 절에서 제시된 SMD equations로부터 계산된

분무 입경이 식 (13)에서의 보다 작다면, 모든

연료가 증발이 완료된 상태(즉, )로 해석되고, 이

때의 전체 연소 효율은 만의 함수가 된다. 이전 저자들

의 연구(1,2)에서는 연소 효율을 통한 기본설계 단계에서

의 1차 연소기 사이징 기법을 자세히 소개한 바가 있다.

식 (14)는 연소 속도가 반응률에 의하여 제어될 때 적용

할 수 있는 반실험식(semi-empirical equation) 기반의 연

소효율과 연소기 부피(Vc) 사이의 관계식을 나타낸 것이

다(4).

(14)

그러나 만일 계산된 SMD가 보다 크다면, 이

는 증발률이 전체 연소시스템의 속도를 결정하게 되고,

이때는 Lefebvre(4), Knapton(26) 및 Grech(27) 등 다양한 연

구그룹들은 와 연소기 부피(Vc)의 관계를 위하여 다

음의 실험식을 제시하였다. 

(15)

참고로, 윗 식에서 는 연료 고유 물성치로 기존

연구자료(6)로부터 얻어졌고, Tc는 각 운전 조건에서 단

열화염온도로 가정하였다(28).

4.2 연소기 크기 결정 예

전술하였던 SMD equations과 연소효율에 대한 관계

식으로부터 연소기 부피(Vc) 결정에 대한 설계 예를 이

번 절에서 소개하고자 한다. 이를 위하여 가상의 터보제

트 환형 연소기에 대한 성능 해석을 수행하였으며, 이에

따른 연소기 입구 주요 조건은 Table 1과 같다.

또한, 각종 계산을 위하여 사용된 연료 및 공기의 물

성치는 Table 2와 같다. 연소 가스 물성치는 대상 연료

인 케로신을 기준으로 Table 1 조건에서 NASA의
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CEA(chemical equilibrium with applications) 프로그램(28)

결과 값을 사용하였고, 연소 전 공기와 연료의 물성치는

Lefebvre(4)의 값을 참조하였다. 기타 본 논문에 적용된

각종 물성치들은 참고문헌(26,27)에서 제시된 값들이 동일

하게 적용되었다.

우선 연소기 부피 결정을 위하여 설계 대상 연소기의

연소 반응 속도 결정 인자가 무엇인지를 판단하여야 한

다. 이를 위하여 유용한 변수는 식 (13)에서 제시한 임계

평균 입경을 계산하는 것이다. 본 연구에서 Table 1과 2

에서 주어진 변수와 조건들로부터 계산된 는

58.8 µm이었다. 

Table 3은 3.1절에서 소개된 압력식 분무기의 각종 실

험식을 통해 예측된 SMD 계산 결과를 보여준다. 계산

을 위하여 노즐 차압(∆Pf)은 Lefebvre가 사용하였던 0.7

bar의 값이 적용되었다(20).

Table 3에서 보이듯이, 어떤 실험식에 사용하느냐에

따라 동일 조건에서 예측되는 SMD의 계산 결과 값은

크게 달라짐을 알 수 있다. 또한, Wang 실험식을 제외

한 나머지 SMD 경험식들은 모두 동일 조건에서 얻어진

(=58.8 µm)를 크게 웃도는 것으로 나타났다. 이

러한 차이점은 각각의 경험식이 제시되었던 실험 조건

이 연료 유량, 분사 압력, 분위기 압력, 연료의 상대 운

동량 등에 따라 다소 존재하게 된다(3,5,6). 따라서 분무

데이터를 계산할 때는 설계 조건에 부합하는 실험식을

선택하는 것이 매우 중요하다.

한편 Table 4는 3.2절에서 소개된 2-유체 분무기의

SMD 예측 결과이다. 이를 위하여 Mattingly(5) 및 Mel-

lor(3)의 설계 데이터에 따라 연료 유량과 미립화용 보조

공기 유량의 비 는 0.333(즉, 공기 유량이 연료

유량의 약 3배)으로 고정되었다.

압력식 분무기의 결과와 마찬가지로, 2-유체 분무기

의 미립화 결과도 사용하는 식에 따라 SMD의 결과에

있어서 큰 차이가 발생함을 알 수 있다. 이러한 값들 중

에서 어떤 SMD를 선택해야 하는지에 대한 판단은 현

실적으로 매우 어려운 문제이다. 실제 개발 과정에서는

최종 실험을 통해서만이 정확한 SMD의 결과를 얻을 수

있을 것이다. 그러나 이러한 최종 실험에 이르기 전까지

의 수많은 연소기 설계 과정에서는 본 연구에서 소개하

고 있는 SMD와 연소 효율의 관계로부터, 연소기 부피

결정 단계뿐만 아니라, 화염 안정성 평가 및 점화 성능

평가 등 많은 곳에서 분무기의 SMD 데이터가 직간접

적으로 사용되고 있다(3-6).

따라서 기본 설계 단계에서 분무기의 SMD 평가는

필수적이고, 어떤 실험식을 사용하는 것이 가장 합리적

인가에 대한 평가는 기존의 유사 엔진 연소기 및 노즐

의 설계 경험 및 데이터에 크게 의존할 수밖에 없다.

마지막으로 본 연구에서는 계산된 SMD로부터 연소

기 크기를 결정하는 예를 소개하기 위하여, 상기 실험식

들 중에서 압력식 및 2-유체 분무기에 모두 적용 가능

하고, 기본 설계 단계에서 일반적으로 사용되는 실험식

중의 하나이며 또한 Table 1에서 요약된 본 설계 조건과

가장 부합하는 Lefebvre 식(식 4)의 결과를 통하여 연소

SMDcrit

SMDcrit

m· a m· f⁄( )

Table 1 Combustor inlet conditions

Inlet pressure, Pt, 3 [Pa] 409,396

Inlet temperature, Tt, 3 [K] 468

Inlet air flowrate,  [kg/s] 5.696

Fuel flowrate,  [kg/s] 0.125

Fuel temperature, Tf [K] 298

Fuel Kerosene

Table 2 Fuel/air/gas properties

Fuel viscosity, µf [m
2/s] 804

Fuel density, ρf [kg/m3] 1.32×10−3

Surface tension, σ [N/m] 0.0277

Air density, ρa [kg/m3] 3.221

Combustion gas temperature, Tc [K] 2,272

Specific heat of the gas, Cp,g [J/kgK] 2,191

Mass transfer number, B 3.75

m·
3

m· f

Table 3 Calculated SMD for pressure atomizer

Radcliffe equation, Eq. (2) 101.3 µm

Jasuja equation, Eq. (3) 78.2 µm

Lefebvre equation, Eq. (4) 65.6 µm

Wang equation, Eq. (5) 26.7 µm

Table 4 Calculated SMD for airblast atomizer

Lefebvre equation, Eq. (4) 65.6 µm

Rizk equation, Eq. (7) 59.7 µm

Shanawany equation, Eq. (8) 83.4 µm

Goris equation, Eq. (9) 91.7 µm
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효율 및 연소기 체적 계산 결과를 Table 5에 정리하였다.

표에서 보이듯이, 연소 시스템이 증발율이 아닌 반응률

에 의하여 결정될 경우를 가정하였을 때, 동일 조건에서

식 (14)에 의하여 계산된 연소기 체적을 함께 비교하였

다(이 때, 으로 가정). 두 계산 결과에 의

한 부피 차이는 약 3% 수준인 것으로 나타났다. 또한,

Table 4에서 요약된 다른 분무 데이터가 사용되었을 경

우, SMD가 클수록 증발에 연소효율값이 감소하는 것으

로 나타났으며, 현재 연구의 경우 가장 SMD가 컸던 식

(9)를 적용할 때 효율이 73%인 것으로 나타났다.

이러한 과정을 통하여 계산된 연소기 부피는 이 단계

에서의 값이 최종 결정된 설계 결과로 사용되지 않고,

기본 설계 단계에서 다시 압력 손실과 연소기 세부 속

도값 설정을 통하여 크기의 적정성을 반복, 검토하게 된

다. 향후 연구에서는 이에 대한 세부 비교 방법을 제시

하고 기존의 연구 결과들을 비교할 계획이다.

5. 결 론

본 논문에서는 가스터빈 연소기에 사용되는 연료 분

무기들의 종류별 주요 특징과 작동 원리를 고찰하였고,

각 분무기의 SMD 특성 평가를 위한 다양한 실험식을

요약하였다. 이러한 분무기의 SMD 평가로부터 연소 효

율을 결정하고, 연소기 기본 설계 단계에서 초기 연소기

부피를 결정하는 방법을 소개하였다.

동일 운전 조건에서도, SMD 실험식에 따라, 분무 특

성과, 연소 효율의 예측 값이 크게 달라지고, 이는 다시

연소기 부피 계산에 큰 영향을 미친다는 것을 의미한다.

따라서 실험식의 선택과 각종 변수들의 값 설정 등, 연

소기의 기본 설계 단계는 유사 엔진의 설계 경험과 축

척 데이터에 크게 의존하게 된다. 이렇게 결정된 초기

연소기 크기는 압력 손실 및 연소기 유량 배분 계산 과

정 등을 통하여 기본 설계 단계에서 결과의 적정성을

다시 검토하게 된다. 향후 연구에서는 이에 대한 세부

내용과 기본 설계 결과물에 대한 성능 평가 방법을 구

체적으로 제시할 계획이다.
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