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ABSTRACT

  Fuselage propellant feeding system should supply propellants to engine with required flow rate, 

temperature and pressure. Propellant vibration in engine and feeding line changes feeding 

characteristics, and frequently inhibits to satisfy the required feeding requirements. Sloshing and POGO 

vibration are known to be the major vibration phenomena. Concerning sloshing and POGO, vehicle 

control and structural dynamics aspects are extensively studied, whereas, its effect on propellant 

feeding performance is not clearly understood. This paper focuses on the deviation of required feeding 

performance due to propellant vibration. Overall characteristics of propellant vibration and its effect on 

propellant supply to engine are reviewed and control mechanism for suppressing vibration is 

introduced.  

       록

  액체로켓 기체공 계는 추진제를 요구되는 유량, 온도, 압력으로 엔진에 공 하여야 한다. 이를 한 

정상상태의 공 특성은 기존의 열역학  열 달, 유체역학 이론을 용하여 해석하며 방법론이 잘 정

립되어 있다. 발사체의 비행 에 발생하는 탱크와 공 배 에서의 추진제의 진동은 정상상태의 공

특성을 변하게 하며 추진제공  요구조건을 만족시키지 못하게 한다. 이러한 진동을 발생시키는 것으

로서 발사체의 가속도로 인한 슬로싱  엔진의 추력섭동에 의해 배  내 추진제가 진동하는 포고 불

안정이 있다. 포고와 슬로싱에 의한 발사체 제어와 구조측면에서 미치는 향에 해서는 기존에 많은 

연구가 있으나 추진제 공 특성에 미치는 향에 해서는 잘 알려져 있지 않다. 본 연구에서는 추진

제의 진동이 엔진으로의 추진제 공 에 미치는 향을 기존 자료를 이용하여 살펴보고 진동을 제어하

기 한 기구를 살펴본다. 

Key Words: Propellant(추진제), Vibration(진동), Sloshing(슬로싱), POGO(포고), Liquid Rocket 

Engine(액체로켓엔진), LOX(액체산소)

1. 서    론

  액체로켓 기체공 계는 추진제를 요구되는 유

량, 온도, 압력으로 엔진에 공 하는 시스템이다. 

정상상태의 공 특성은 기존의 열역학, 열 달, 

유체역학  이론을 용하여 해석하며 이를 한 

방법론은 잘 정립되어 있다. 발사체 기체공 계를 

해석하는데 있어 이러한 정상상태의 공 특성 뿐 

아니라 추진제의 진동에 의한 공 특성을 함께 
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고려하여야 한다. 

  추진제는 발사체 체무게의 약 90%를 차지하

기 때문에 추진제가 진동할 경우 발사체 제어  

구조에 큰 향을 미치게 된다. 를 들어 발사체

가 자세제어를 해 피치(pitch)나 롤(roll) 동작을 

한다면 추진제는 성에 의해 가속을 받는 반  

방향으로 쏠리게 된다. 이 경우 발사체의 무게 

심이 변하게 되며 발사체 제어를 어렵게 한다. 

  한 추진제의 진동은 그 자체가 큰 하 요소

가 되어 탱크 구조물에 큰 부하를 발생시킨다. 추

진제의 진동은 직 인 형태의 구조부하를 발생

시킬 뿐 아니라 추진제를 공 받아 추력을 발생

시키는 엔진의 추력 진동으로 연결되며 추력 진

동은 다시 추진제를 담고 있는 배  구조물의 진

동을 유발한다. 배  구조물이 진동할 경우 엔진

에 유입되는 추진제의 유량이 진동하게 되며 이

는 엔진의 추력특성을 불안정하게 할 뿐 아니라 

다시 구조  진동을 유발할 수 있다. 

  에서 살펴본 바와 같이 추진제의 진동은 크

게 발사체의 가속에 의한 추진제의 성력에 의

한 직  진동과, 탱크  배  등 추진제 장 

 이송구조물에서의 진동으로 인한 2차  진동

으로 나  수 있다. 발사체 가속으로 인한 진동

은 슬로싱(sloshing) 상으로 표되어 왔으며 

슬로싱이 발사체 제어  구조에 미치는 향에 

하여 많은 연구가 수행되어 왔다[1][2]. 한 

이송구조물의 진동에 의한 추진제의 진동은 액

체로켓 추진기 에서의 포고(POGO) 상으로 

표되어 많은 연구가 수행되었다[3][4].  

  포고와 슬로싱이 발사체 제어측면과 구조물에 

미치는 향에 해서는 기존에 많은 연구가 있

으나 추진제 공 특성에 주는 향에 해서는 

잘 알려져 있지 않다.  비행구간에 걸쳐 유량, 

온도, 압력 요구조건에 맞추어 엔진으로 추진제를 

공 해야 하는 기체공 계의 에서 볼 때 추

진제의 진동이 공 특성에 미치는 향을 악하

는 것은 매우 요하다. 본 연구에서는 슬로싱  

포고 상에 한 기존연구의 핵심 인 내용을 

살펴보고 추진제의 진동이 엔진으로의 추진제 공

에 미치는 향에 하여 으로 검토한다. 

한 기존의 발사체에 용되었던 진동 제어기구

를 기구를 소개한다. 

2. 추진제 진동 상 고찰

2.1 비행체 가속에 의한 추진제 진동 (슬로싱)

  비행체의 가속과 추진제 진동의 상호작용에 

한 개략도를 Fig. 1에 제시하 다. 제어명령에 

의해 발사체가 가속을 하게 되면 추진제는 성

에 의해 슬로싱 진동을 하게 되며 다시 발사체

에 구조  하 (slosh force)을 주며 발사체 무게

심의 변화를 일으킨다. 이 때 탱크 내에서의 

추진제 진동에 의해 추진제 온도  가압가스의 

온도가 변화하게 되어 결과 으로 엔진으로 공

되는 추진제의 압력, 온도, 유량을 변화시키게 

된다. 

  Figure 2는 추진제 탱크에서의 슬로싱 진동에 

의한 추진제 표면의 변화를 보여 다. 추진제가 

진동하면 추진제와 고온의 가압가스와의 면

이 넓어지게 된다. 추진제는 가압가스 뿐 아니

라 벽면과 하게 됨으로서 추가 으로 온도

상승이 발생되게 된다. 요구온도 이하의 극 온 

추진제 온도를 유지하는 것은 안정 인 터보펌

의 운용을 한 필수조건이므로 이러한 온도

상승은 최소화하는 것이 필요하다. 한 가압가

스 측면에서 보면 극 온 추진제와의 열 달의 

증가에 의해 가압가스의 온도를 크게 낮아져서 

가압가스 소요량이 커질 수 있고, 극 온 추진제 

면에서의 증발이 클 경우 증발증기에 의해 

탱크 얼리지부 압력이 격하게 높아져 벤트 밸

를 작동시켜야 할 수 있다. 벤트 벨 가 작동

할 경우 가압가스와 추진제의 소모가 발생한다. 

  이러한 극 온 추진제 온도상승 는 표면에

서의 증발은 추진제의 장시간이 상 으로 

긴 2단  3단에서 보다 심각한 문제일 수 있다.  

 1단이 운용되는 동안 2단  3단에서 슬로싱에 

의한 극 온 추진제 증발로 인해 압력이 상승할 

경우 압력을 빼주기 하여 벤트밸 를 개방하

게 되는데 이 경우 액체가 방출될 수 있으며 이

는 추진제의 손실을 유발하고 추진제가 방출되

어 증발함으로 인해 기치 않은 추력을 발생시

킬 수 있다[5]. 
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Fig. 1 Schematics of Slosh dynamics of 
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Fig. 2 Schematics of Slosh Vibration in Tank 

2.2 구조물 진동에 따른 추진제 진동(포고)

  Figure 3은 구조물 진동에 의해 추진제가 진동

하는 포고불안정의 과정을 보여 다. 엔진에서의 

추력섭동은 발사체 구조물을 진동시키고, 이어서 

추진기  배 내의 추진제를 진동시키며 이에 

따라 엔진에 공 되는 추진제의 유량이 진동함

으로서 추력섭동이 발생하게 되는 닫힌계(closed 

loop)의 형태를 보여 다. 이러한 진동은 발사체

의 추력 자체를 변화시켜서 원하는 궤도를 비행

하지 못하게 하거나 페이로드에 과도한 하 을 

가하게 되어서 손상을 입힐 수 있다. (ex. 랑스

의 Diamant-II에서 POGO 상에 의한 Payload

의 손상, Saturn V의 엔진의 긴  정지 등) 

[1][2] 포고억제장치(Pogo Suppression Device, 

PSD) 장치는 추진기  산화제 와 연료 공  기

에 핑 혹은 스 링 역할을 하는 장치를 장

착하여서 추진 기 의 고유수를 낮추어서 발사

체의 구조물의 진동에 의한 포고(POGO) 상의 

발생을 억제하는 것이다. Fig. 4는 PSD 장치의 

효과를 잘 설명해 주고 있다. PSD 장치와 같은 

핑 장치 장치를 장착함으로써 추진기 의 고

유진동수가 낮아짐으로써 추진기 의 공명

(resonance) 상을 억제한다.

Structure Hydraulic
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q&&

F (Thrust Oscillation)

F (Thrust Oscillation)

(Modal Acceleration 
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m&
(Mass Flow 
Oscillation)
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Fig. 3 POGO instability loop 
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Fig. 4  POGO suppression with PSD

3. 추진제 진동의 해석 

2.1 슬로싱에 의한 추진제 온도상승 해석 

  슬로싱 진동은 극 온 추진제 표면 근처의 추

진제 온도를 상승시켜 엔진에 공 할 수 없는 

상부의 가열된 액체산소 층을 증가시킨다. Fig. 

5는 표면근처의 극 온 추진제 온도상승부

(warmed layer)의 증가특성을 보여 다[6]. 가압

가스부와 하는 표면부는 압력에 따른 포화온

도를 유지하며 바행 기에는 매우 얇은 역에

서만 가열이 된다. 가열열량()은 온도구배에 비

례( ∝∆∆)하며 기에는 가열층의 깊이

(∆)가 음으로 인해 큰 열량이 유입되게 된

다. 가열시간(발사체 비행시간)이 증가함에 가열

층의 깊이가 증가하며 온도구배는 감소한다. 가
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열층(warmed area)은 터보펌 로의 공  온도조

건을 만족하지 못하는 불용 추진제로서 추력에 

기여하지 못하고 발사체의 무게를 증가시키게 

된다. 슬로싱에 의해 표면에서 액체산소로의 유

입열량은 격하게 증가하게 되며 이에 따라 가

열층이 증가하게 된다. 

Temperature(T)

Hight (y)

Liquid
Oxygen

Ullage
Gas

Heat Flux

LOXT

satT

Warmed 
LOX

Temperature(T)

Hight (y)

Liquid
Oxygen

Ullage
Gas

Heat 
Flux

TTLOX Δ+

satT

TΔ

Warmed 
LOX

   Fig. 5 Schematics of warmed LOX layer 

increment

슬로싱 모드는 진폭에 따라 Fig. 6과 같이 선형모

드와 비선형모드로 구분된다. 선형모드와 비선형 

모드에서의 열 달 특성은 Eq. (1)의 Péclet수로 

표 된다[7].   

Linear Vibration, 0.3Hz  Non-linear, 0.6Hz

   Fig. 6 Sloshing modes

 ∙Pr

       (1)

Eq. (1)에서 L은 특성길이, V는 특성속도, 는 

열방출계수(thermal diffusivity,   )를 의

미한다. 슬로싱 진동이 있는 경우의 속도 V를 

액체의 진폭()과 주 수()로 표 하면,  

 ∙로 표 되고, 이 경우 슬로싱 진동

이 있는 경우의 Péclet수()는 탱크의 반경 

를 이용하여 식(2)와 같이 표 된다. 

 

 

 ∙ ∙
                      (2) 

슬로싱 진동이 있는 경우의 열 달 계수()와 

슬로싱 진동이 없는 경우의 열 달 계수 ()

의 비는,

  


∙

                       (3)

과 같다. 여기서 C와 n은 진동모드(선형 는 비

선형)와 진동 지속시간에 계하는 변수 

( 
)에 따라 Table 1과 같이 구분된다. 

비행단계
선형 진동 (1,3) 비선형 진동 (2,4)

C n C n

기비행단계 

sloshing

∙
 ≤ 

(1, 2)

1 선도 2선도

2.5647 0.0509 0.0003 0.6325

후기비행단계 

sloshing

∙
 ≥ 

(3, 4)

3 선도 4선도

0.0691 0.2886 0.0004 0.7443

Table 1. Coefficients of heat transfer with 

sloshing (Eq. 3)  

벽면으로의 열 달을 무시했을 경우의 슬로싱 

진동이 있는 경우의 열 달 계수()와 슬로싱 

진동이 없는 경우의 열 달 계수 ()비의 시

험결과는 Fig. 7과 같다[7]. 
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Fig. 7 Heat transfer coefficient with Péclet No without 

wall heat transfer

  Figure 7에서 1과 2 선도는 기비행단계 슬로

싱 열 달을 모사하고 3과 4 선도는 후기비행단

계 열 달 선도를 모사한다. 기 비행단계에서

의 비선형 진동의 경우 열 달 계수는 진동이 

없을 경우에 비하여 10배 이상 증가하여 상부 

가열된 액체산소 층을 증가시킴을 볼 수 있다.  

2.2 포고 진동에 의한 추진제공  유량변화 해석 

  Figure 8은 공 계에서의 포고 진동에 의해 

향을 받는 각 구성품에서의 성능계수의 명기하

다[3]. 추력의 섭동은 추진제 공 라인 구조물

을 진동시키게 되고 이는 추진제를 진동시켜 압

력섭동을 발생시킨다. 유입압력의 섭동으로 인해 

터보펌 의 토출유량은 다시 섭동하게 되며 이

어서 추력이 섭동하는 페루 (closed loop)를 형

성하게 된다. 이 때 추력섭동이 구조물의 진동과 

공진되거나, 구조물의 진동이 추진제의 진동과 

공진될 경우 터보펌 로 유입되는 추진제의 유

량의 섭동은 더욱 증폭되어 요구유량을 공 시

키지 못하게 된다. 
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Fig. 8 POGO loop within feeding system  

3. 추진제 진동억제 장치 

3.1 슬로싱 억제장치 

  슬로싱 억제장치로서 수평링 배  (horizontal 

ring baffle)  수직 블 이드 배 (vertical 

blade baffle)이 주로 용되어 왔다. 일반 으로 

배 의 설계는 탱크 형상  비행 가속도와 

련된다. 슬로싱 감쇄효과를 극 화하기 해서는 

가장 큰 가속이 상되는 구간에서 액체표면에

서 약간 낮은 치(슬로싱 진폭에 해당)에 배

을 설치하는 것이 효과 인 것으로 알려져 있다

[6].    

Fig. 9 Typical sloshing suppression device
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3.2 POGO 억제장치

  Fig. 10은 일반 인 포고 억제장치(POGO 

Suppression Device)를 보여 다. 추진제의 진동

에 하여 액체산소 주배 의 섭동을 주배 에 

설치된 오리피스로 감쇄함과 아울러 기체부이 

스 링 효과를 으로서 주배 의 진동주 수에 

하여 추진제의 진동주 수를 낮춤으로서 주배

의 진동과 추진제의 공진을 분리하는 장치이

다[3]. 

(a) inline type PSD
(b) accumulator 

   type PSD

Fig. 10 Typical POGO suppression device

4. 결    론 

 

  발사체의 비행 에 발생하는 탱크와 공 배

에서의 추진제의 진동은 정상상태의 공 특성을 

변하게 하며 추진제공  요구조건을 만족시키지 

못하게 한다. 이러한 진동은 발사체의 가속도로 

인한 슬로싱  추력섭동에 의해 배  내 추진제

가 진동하는 포고불안정이 있으며 이에 해 기

존연구결과를 고찰하 다. 추진제의 진동이 공

성능에 미치는 향은 다음과 같이 요약될 수 있

다.

가. 발사체의 가속에 의한 추진제의 진동은 가압

기체와 추진제의 표면면 과 열 달 계수를 

증 시킴으로서 극 온 추진제를 가열부 깊이

를 크게 한다. 액체산소의 가열부는 터보펌  

공  요구조건을 만족시키지 못하는 부분으로

서 향후 이에 한 정성  평가와 슬로싱 억

제장치에 한 용이 필요하다.

 

나. 배 구조물의 진동에 의한 추진제의 압력섭

동은 터보펌 의 토출유량을 변화시키게 되

며 이는 다시 추력의 섭동을 발생시키는 페

루  불안정을 발생시킨다. 따라서 배  구

조물의 진동수와 추진제의 섭동 진동을 분리

시키는 장치가 필요하며 이를 한 POGO 

억제장치가 용되어야 한다. 
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