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요 약

고온 고압의 액체 로켓 엔진 연소실 설계에서 연소 불안정 현상은 항상 큰 문제로 인식되어 왔다. 이 문제의 근본적인 

원인은 연소로 인한 급격한 열 방출에 기인하며 연소 과정에서 생기는 아주 작은 소음이 연소실 내의 음향모드와 상이 일 

치하면서 연소실 내의 압력이 급격히 높아져 엔진의 파손까지도 가져오게 한다. 본 연구는 이러한 연소 불안정 현상을 제 

거하기 위해 사용되는 안정화 장치로서 배플이 어떻게 로켓 연소실의 안정화에 도움을 주는가에 대한 이론적인 배경을 

제공하는데 그 주안점을 두어 배플이 부착된 연소실에 대하여 음향해석을 행하여 배플을 사용함으로 인한 여러가지 특이 

한 효과들이 연소 불안정 현상을 제거하는 중요한 메카니즘으로 작용함을 밝혀 내었다. 이중 대표적인 것으로는 첫째, 배 

플 격실내에서 횡모드 음향파가 종모드화되는 경향이며, 둘째, 연료 분사면 주위에서 불안정 유동이 극히 억제되는 현상 

과, 세째로 연소실 내의 정상모드 진동수가 감소되는 현상둥이다.

ABSTRACT

A linear acoustic analysis for baffled rocket combustion chambers has been developed. This study provides the compre
hensive theoretical background for the baffle as one of the stabilizing devices in a liquid rocket propulsion system. Several 
specific effects of baffles are presented as mechanisms by which baffles eliminate instability. Included are longitudinaliz- 
ation of transverse waves inside baffle compartments, severe restriction of velocity fluctuations near the injector face, and 
decreased normal mode frequency of the chamber.

I.서 론

최악의 경우 엔진의 파괴현상까지 초래하는 연소불안정 

(combustion instability) 현상은 액체 추진기관 개 발에 큰 

장애요소가 되어왔다. 고주파 모드의 연소 불안정 현상 

이 가장 흔한 경우로서 음향학적 진동과 일시적 연소감 

응(combustion response) 사이의 에너지 feedback loop로 

특징지워지는데 이 상호작용은 주로 연료의 연소과정과 

관계가 있다. 그러나 어떤 설계장치를 이용해 엔진의 불 

안정 현상을 억제할 수 있으며 그러한 예로서 음향 흡수 

기(acoustic absorber), 라이너(liner), 캐비티(cavity), 배플 

(battle)둥과 같은 수동 제어장치 (passive control devices) 
가 사용되어 왔다. 그 중 연소실 내에서 배플의 작동 및 

해석을 음향학적 관점에서 논하고자 함이 이 연구의 목 

적이다.

배플은 액체 로켓 엔진의 불안정 현상 제어장치로서 큰 

안정화 효과를 나타내며 1954년 이 래 광범 위하게 사용되 

어 왔다[1]. 배플의 전형적인 형상은 그림 1에서 보는 바 

와 같이 연료 분사면으로부터 연소실 방향으로 수직되게 

뻗어있는 납작한 판으로 구성되며 원주 혹은 반경방향으 

로 배열되어 있다.

그림 1. 배플이 달린 로켓 연소실의 개략도
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배플의 불안정 현상 제거 mechanism으로는 첫째, 배플 

의 삽입으로 인한 챔버(chamber)의 음향학적 특성 변화 

와 둘째, 배플 블레이드이ade) 사이에서 불안정 운동의 

제한과 세째, 와동분사(vortex shedding), 흐름박리(flow 
separation), 점성소산(viscous dissipation)등으로 인한 진 

동의 감쇠(damping)효과둥울 들 수 있다. 그러나 배플이 

달린 연소실 내의 음향흐름의 복잡한 특성으로 인해 배 

플의 효과가 정량적으로 이해되지 못하고 배플 형상과 

관련된 표준이 전무하므로 대부분의 배플설계가 시행착 

오를 거쳐 새로운 시스템의 개발에 이르고 있다. 배플의 

물리적인 메카니즘을 이해할 수 있는 결과가 여러 실험 

적 인 조사를 통해 얻어졌고[2,3] Hefner[4]는 그 중 Apollo 
Service Module 1단계, Titan/Gemini 2단계, GEMSIP 
(GEMini Stability Improvement Program)등과 같은 중요 

한 실험 결과를 정리하였으나 배플과 관련해서는 해석적 

이해 부족과 배플 데이타의 미로적인 본질만을 보여주었 

을 뿐이다. 그러므로 배플을 체계적으로 취급하고 이와 

관련된 배플 실험 결과를 해석할 수 있는 이론적 체계를 

구축하는 것이 필수적이다.

배플 연소실 내의 음향운동의 해석은 GEMSIP 프로그 

램의 안정성을 설명하기 위해 Reardo미이이 처음으로 행 

하였으나 경계면에서 음향 압력, 속도의 연속조건이 만 

족되지 않아 음향파 구조의 정확한 결과를 얻지 못하여 

이 모델로 엔진의 안정성을 예측함은 무리가 따른다. Oberg 
【6]는 배플영역에서 다차원 유동을 고려하여 좀더 정교한 

모델을 만들어 내었으나 물리적 과정들을 너무 단순화한 

관계로 엔진의 안정성을 잘못 예측하고 있다. Baer와 Mit- 
chell[기은 선형 음향해석을 배플 블레이드를 따라 난류 

경계층내의 점성소산(viscous dissipation)을 통한 유체 역 

학적 손실에 중점을 두고 행하여 실제적인 음향 감쇠율 

(decay rate)을 확인했으나 점성 소산이 배플의 주요한 감 

쇠효과라는 것은 증명되지 않았다. 예를 들어 WickeH이 

에 따르면 배플 블레이드를 따라 주 연소실 아래로 전달 

되는 와동구조(vortex structure)가 에너지 소산(energy dis
sipation)^] 주 원인으로 밝혀졌다.

본 연구에서는 배플로 인한 기하학적 복잡성을 염두에 

두어 2상(two phase) 유체해석을 형식화하여 불안정 운동 

에 대한 배플의 영향을 체계적으로 조사하여 배플 연소 

실 내의 선형 및 비선형 음향파를 다루는 틀을 제공하고 

자 한다. 음향 진동의 해석은 특이함수 확장방법(eigenfun
ction expansion method)을 근거로 하여 얻은 정상모드 

(normal mode) 및 파형상(wave structure)을 유한요소 해 

석결과와 비교 확인하였으며 이를 통해 배플의 안정화 

효과를 입증하였다.

이론적 고찰

연소실 내의 비선형 음향파의 공식화 과정은 Culick과 

Yang[9]를 따라 2상 혼합유체(two-phase mixture)에 대 한 

보존 방정식(conservation equations)을 이용하여 다음과 

같이 쓸 수 있다.

연속 방정식 : 邛 +% • ▽卩二帝 (1)
01

운동 방정식: p °쁘 +卩财 , ▽%=- +/■ (2)
01

에너지 방정식 :+*? ▽. 1妃= 一队厂 ▽/>+F (3) 
01

여기서

W = —p V ,财一▽ • (piSui) (4)

F= ▽ •加+5 町珈 (5)

P =슬 I Q +B0 +▽ , q +[(如)—％)) —叱, §ui] a)i

+初, F{~CvTg^7 • (piduj)^ (6)

아래첨자 g와，은 각각 기체와 액체상태에서의 질량 

평 균값을 나타낸 다. 또한 viscous stress tensor와 heat flux 
vector는 初와 g로 표현되며 0는 기체상태에서 균일 반응 

에 의한 에너지 변화율을 나타낸다.

이상의 방정식을 섭동이론(perturbation methocD을 사 

용하여 정 리하면 일반화된 음파 방정식(wave equation)이 

다음과 같이 유도된다.

"-늪暮小 ⑺

여기서 万는 혼합유체의 음속을 나타내며 원천항(source 
term) h는 연소과정, 평균 흐름(mean flow), 비선형 음향 

간섭(nonlinear acoustic interaction)등의 모든 비선형효과 

들을 포함하고 있으며 이에 대한 전반적 인 표현온 Yoon 
[1 이의 논문에 상세히 나타나 있다.

선형 해석에서 모든 음향변수들은 시간 조화 방식(time
harmonic fashion) 의 변화를 가정 한다.

pf(r, t) = eintp(r), k(r, t) = ^ath(r), etc. ⑻

여기서 는 복소 진동수(complex frequency)로《2 =(o~ia 

로 정 의 되 며。와 불안정 운동의 공간적 구조(spatial stru
cture) 而，)를 구하는 것이 이 연구의 목적 이다.

배플로 인한 기하학적 복잡성 때문에 주어진 경계조건 

에 대해 음파 방정식을 직접 다루기는 불가능하므로 진동 

장을 배플 격실(baffle compartments)과 주 연소실(main 
chamber)로 나누어 구성하여 각 영역에서 해석한 후 경 

계면에서 matching시켜 전 챔버에 걸쳐 음향운동을 특징 

짓는 복소 음파수(wave number)를 구한다. 각 영역에서 

음향압력은 횡단면에서 일련의 진동 특이함수(eigenfim-
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ction)로 확장하되 축방향으로의 변화를 허용하면 다음식 

으■로 业시된다.

pM=Y,臨(X)心/"?) ⑼

여기서 횡방향 정상모드함수(normal mode function) 

슨 연소실의 geometry에 파라 변한다.

식⑺과 (9)를 이용하면 축방향 분포함수(distribution 
function) f/x)에 대한 상미분 방정식을 다음과 같이 얻 

을 수 있다.

终 一 2竺 쓰 +0代“ = 0 (10)
dx1 a ax

여기서 M은 연소실내 흐름의 Mach수를 나타내고 수정 

음파수(modified wave number) 0费은 식(11)과 같이 표현 

된다.

玲=으二쁘 (11)
a2-

2.1 2차원 배플 연소실

식(10)을 이용하여 그림 2의 2차원 배플 챔버에 대한 

배플격실과 주 연소실에서의 음향 압력분포를 구하면 각 

각 다음과 같다.

면에서 음향압력과 축방향 속도가 연속되어야 하므로 다 

음의 경 계조건을 적용한다.

이 조건에 따라 

표현된디 •.

a> N

m=0

여기서

(14)

상수 와 8；의 놘계는 나음과

/ rmcN \ I K71 \ , 
cosl >1 cosi— yjay

n 」mnN \ , 
cos2 —— y\ay

\ H I
N

/ mnN \ I nn \ , 
cos^ ----- *Jc 叫万

J nnN ) 
cos21一万—yjuy

Gg)

H”g)

살이

(15)

(16)

그림 2. 2차원 배플 연소실의 개략도

s)='으쓰어吐土으組으쓰으y

H，0) = (17)

선형 음향문제에서 진폭은 임의적이므로 주 연소실 내 

의 특별모드에 대해 음향압력을 정상화(HO「ma!ization)시 

키면 다음과 같다.

g N
H")= £ £ A%

nt = 0(i= I

n I m■氐N \ / nn \ .
cos —;一 y cos — y\ay

北=去昕

I、

J —N—

I H

j쓰
N
卩一汀打

+C，湖仑珥

g 知라£) 心 W

“번째 배플격실:

-® “ I mitN ]【e"*  +C，，“"3*  } mi
丄 •妇쩌-厂 y] J gz，+c”5必 I

주 연소실:

..二 * inn H K*r )+C*K1  1 (.
广& M찌方 3>| [ 一时心 +咨*(河  J 03)

여기서 N온 배餐 블레이드의 개수를 나타낸다，

배플격실과 주 연소실의 음향장(acoustiG field)은 경계

x GQ) (18)
JnnN \ . 

c(끼一方一 y ay

2.2 3차원 배플 연소실

실제 엔진에 좀더 가까운 그림 3과 같은 3차원 원통형 

배플 챔버룰 고려함에 있어 접선모드(tange이语1 mode)의 

진동에 대한 배플의 효과에 집중하고자 단순한 반지름방 

향 배플을 포함하는 문제만을 고려하였다.
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그림 3. 3차원 배플 연소실의 개략도

co co .V

h 引m = 瓦 E E 시X
1=0 s = 0(i= I

2n(t
K
2成“_ I) 
一N一

R
^Ni^nt^drdO 

o
X Gni0) (24)

R
(W%)2 rdrdd 

0

식(10)의 해를 이용하여 배플격실과 주 연소실에서 압 

력분포를 구하면 다음과 갇다.

户번째 격실:

仑讪心 +C 湖。讪사拦 

诙革"리苏二島

00 8

"드、m 脂 w,
/ = 0 s = 0

(19)

주 연소실 :

8 8 r 〃诃.시(*_匕)  +厂 °诃“,丄*_丄)  1

f W 旳이 EE点E니 (20)

여기서 = cos(Nls)Jn^Xnisr), W：*osf% (爲V)로 표현 

되며 경계면에서의 matching condition을 이용하면 상수 

4命와 成의 관계는 다음과 같이 표현된다.

식 (18)와 (24)의 초월적 (transcendent시) 특성으로 반복 

계산방식(iteration scheme)을 사용하여 복소 주파수 R 를 

결정한다.

DI. 결과 및 고찰

이 해석의 정확도를 음향장 및 정상모드 주파수의 계 

산결과와 유한요소 해석 코드인 ANSYS의 수치해석 결 

과들을 비교하므로서 확인하였다. 그림 4에서는 두개의 

배플 블레이드를 포함하는 챔버에서의 1 차 횡모드(trans
verse mode)의 음향압력 분포를 보여주고 있다. 음향 애 

드미턴스(acoustic admittance)를 연료분사면과 노즐입구 

에서 0으로 하여 정상모드 해임을 확인하였고 챔버 종횡 

비 (L/H)는 1.25로서 F-1 엔진 연소실［11］과 유사하게 구성

3 CO

」4饥=ZL 52 Bnt
n — 0 1 = 0

。。 8 N

8% = £ E E
7=0 s-0 p=l

2?中
K
M("一 ]) 

一―N—

R
(W%)2 rdrdO 

0

2”
~~甘

2”3~니)

-N一

，4弘

I R
临시WdrdO

0

2nfi 
下

&I)
—'N一

I R
(由饥)2 ydrdO 

0

^Ni^ntrdrdO 
0 G/W急) 

hMq)

여기서

fS湖, ! 次知"" +讪部,2。湖次7사湛'

⑶시요)= 亦勺瓦诲n

讪次“시 a‘2)
Hnt^l) — eiqtt^Lt-L) +Ckc。"知 O。

(21)

(22)

(23)

2차원 경우와 마찬가지로 주 연소실 내의 특별모드에 

게 음향압력을 정상화시키면 식(24)로 표현된다. 그림 4. 배푤 연소실 내의 음향 압력 분포 비교(& = 0.4H)
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하였으며 수치결과에서 ANSYS의 전음파수(wave front 

number)제한으로 인해 생간 약간의 구불구불한 것을 제 

외하고는 두 결과가 잘 일치하고 있다・

그림 5는 1개 배플 챔버에서 1차 횡모드 음향 압력에 대 

한 배플길이의 영향을 보여주는데 긴 배플의 경우에 모드 

형태가 배플격실 내에서 종파화(iongitudin시ization)되는 

것을 확실히 볼 수 었匸卜 특히 연료의 원자화(atomization) 
및 분사특성이 더 이상 횡모드 특성에 영향을 받지 않는 

다. 일반적으로 횡모드는 액체 추진기관의 연소 불안정 

현상에 가장 문제가 되므로 챔버내에서 이의 발생을 줄 

이는 것이 크게 유익하다.

I가广 0.1 H

Lb» 0.4H

그림 5. 음향 압력에 대한 배플길이의 효과(1개 배플, 1차 횡모드)

그림 6은 1개 배플 챔버에 대한 1차 횡모드 속도장을 

보여주고 있는데 분사면 주위에서 음향속도가 과도하게 

제한됨을 보여주고 배플 뒤쪽으로 훨씬 큰 속도를 보여 

주고 있다.

여기서 주목할 것은 분사면 주위에서 횡속도 요소의 

크기가 그곳에서 종파화에 기인하여 극도로 작아진다는 

것이다. 온도, 농도구배가 큰 연료 분사면 주위에서 이 효 

과는 더욱 두드러진다. Levine[12]과 Reardon【13]의 시험 

에 따르면 횡 속도 성분이 원자화, 국부 혼합율(local mix
ture ratio), 분사요소 상호작용과 같은 연소과정에 강력 

한 영향을 미친다. 결국 횡속도 요소의 제한으로 인해 속 

도민감 연소과정(velocity sensitive combustion process)0] 
불안정현상의 주 원인일 경우에 배플의 첨가는 안정화 

A과를 나타낸나.

1.00

0.75

工650 
H

0.00 
0.0 02 0.4 0.6 0.8 1.0 1.2

X/H

그림 6. 1 차 횡모드의 음향 속도 벡터

정상모드 주파수에 대한 배플길이의 효과를 1개의 배 

플이 달린 챔버에서 1차 횡모드의 경우에 대하여 그림 7 
에 나타내었다. 데이타들은 배플이 없는 챔버의 자연 주 

파수(natural frequency)에 대해 정상화되었고 배플길이 

가 길어짐에 따라 주파수가 감소함을 보여주고 있다. 이 

는 배플 블레 이드로 인해 가스입자가 지나야하는 효과적 

경로길이(effective path length)가 증가하기 때문이며 음 

향/연소 cou이ing의 강도는 주파수에 강력히 의존하므로 

배플의 사용으로 인한 자연 주파수의 감소를 통해 엔진 

의 안정화를 꾀할 수 있다.

그림 8은 1차 횡모드에 대한 2개 배플챔버의 음향 등압 

선(acoustic piessure contour)으로 1 개 배 플챔 버 의 경우와
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그림 7. 주파수에 대한 배플길이의 효과(1차 횡모드)
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마찬가지로 긴 배플의 경우 진동이 위 아래 배플 격실에 

서 종파화되고 있다. 그러나 음향압력이 중간 배플격실 

에서 균등하게 최저치로 분포됨을 볼 수 있어 이 격실은 

민감한 연소과정에서 음향파를 분리하는데 매우 효과적 

이어서 주변격실의 압력 최대치로 인한 불안정 영향을 

극복할 가능성 이 있다.

3차원 원통형 챔버에 대한 계산결과는 2차원 결과와 

유사한 특성을 보여준다. 그림 9는 1차 접선옴향모드에 

대한 3개 반지름방향 배플 챔버내의 음향 압력분포를 보 

여주는데 연료 분사면주위에서 횡방향 변화가 없음을 통 

해 배플격실 내에서의 음파의 종파화 현상을 관찰할 수 

있다.

또한 그림 10의 속도장에서 볼 수 있듯이 연료 분사면 

주위의 횡 방향 음향속도의 제 한을 통해 시스템 의 안정화 

를 꾀할 수 있다.

그림 11은 여러 배플 숫자의 원통형 챔버에 대한 배플 

길이와 주파수와의 관계를 보여주는데 예상치가 챔버내 

에서 연소현상이 존재하는 hot test 및 존재하지 않는 acou
stic test 결과와 잘 일치함을 보여준다. 즉 배플길이가 증 

가함에 따라 주파수가 감소하는 경향을 나타내는데 이는 

음향/연소 coupling의 강도를 낮추어 시스템의 안정화를 

유도한다.

Lb= 0.4 H

二L림 8. 음향 압력에 대한 배플길이의 효과(2개 배플, 1차 횡모드)

그림 9. 여러 단면에서의 1차 접선모드 음향 압력분포
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x/D » 0.0 x/D - 0.1 x/D»0.18

1차 접선모드 음향 속도분포그림 10. 여 러 단면에서의
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그림 11.주파수에 대한 배플길이의 효과(1차 접선모드)

IV.결 론

배플이 달린 연소실에서 선형 음향파 해석을 행하였 

다. 결과는 횡모드 연소 불안정 현상에 대한 3가지 중요 

한 배플의 효과를 보여준다. 첫째, 챔버내의 진동 주파수 

가 배플을 덧붙임으로 감소하는데 이는 실험치와 잘 일 

치하고 있다. 둘째, 횡모드는 배플격실 내에서 종파화 

(longitudinalization)된다. 이는 연료 분사면 주위에서 연 

소과정이 압력의 횡진동에 민감한 경우에는 진동운동에 

서 연소룰 분리시킬 수 있다. 세째, 음향속도 변동의 횡요 

소가 극히 제한됨을 관찰할 수 있는데 이는 속도 민감연 

소의 경우 시스템의 안정화에 주요한 요소가 될 수 있다.
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