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ABSTRACT

Thermal effect of finite-rate chemistry on linear combustion stability and film-cooling

effect are investigated in sample rocket engines. The flow variables required to

evaluate stability limits are obtained from CFD data with finite-rate chemistry adopted

in three dimensional chamber. Major flow variables are affected appreciably by

finite--rate chemistry and thereby, the calculated stability limits are modified. It is

found that finite-rate chemistry contributes to stability enhancement in thermal point

of view. And film cooling also has the effect of combustion stabilization.

초 록

로켓엔진에서 선형 연소 안정한계에 미치는 유한화학반응의 열적 효과와 막냉각 효과

를 조사하였다. 안정한계를 평가하기위해 3차원 연소실에서 유한화학반응을 채택한 반응

유동장 계산으로부터 구한 유동변수들을 사용하였다. 주요 유동변수들의 값은 유한화학반

응 모델의 채택으로 인해 상당히 달라졌으며 결과적으로 안정한계도 수정되었다. 유한화

학반응은 열적 관점에서 안정성 향상에 기여함을 알았다. 또한 막냉각을 한 경우, 안정성

경향이 향상됨을 알 수 있었다.
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Ⅰ. 서 론

액체 로켓 엔진에서 고주파 연소 불안정 또는

음향 불안정(high-frequency combustion instability

or acoustic instability) 현상은 로켓의 성능과 더

불어 비행 안정성에 영향을 미치는 주요한 물리적

현상 중의 하나이다. 로켓 연소실내에서 발생하는

고주파 연소 불안정은, 연소 과정 중에 발생하는

열방출이, 연소실 내부에서 진동하며 전파하는 음

향파(acoustic wave)와 상호 작용하여 음향파의 진

폭을 어느 한도 이상으로 증폭시키는 현상을 말한

다. 이로 인해 연소실 벽면으로의 과도한 열전달

및 벽면 손상, 강한 구조물의 진동, 설계된 작동

조건의 예기치 못한 변화를 초래하는 것으로 알려

져 있다[1, 2]. 액체 로켓 개발 초창기부터 연소

불안정에 의해 많은 고충을 경험해왔으며, 이런

이유로 연소 불안정 현상에 대한 많은 연구가 이
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루어져 왔다.

액체 로켓엔진의 고주파 연소 불안정(high-

frequency combustion instability)[3-8] 경향을

파악하기 위해서, 이전의 연구[9-11] 결과로 선형

연소 안정한계가 계산되어 제시되었다. 그러나

기존의 결과는 단순화를 통해 얻은 결과이므로

많은 오차가 포함되어있다. 특히, 연소과정 중에

수반되는 화학반응은 순간화학반응(instantaneous

reaction)으로 단순화되어 처리되었다.

본 연구에서는 이를 개선하기 위한 일환으로

CFD를 통해 3차원 연소실에서 유한화학반응을

채택한 연소장과 막냉각 유무에 따른 연소장을

얻고, 그 결과 얻은 유동인자를 토대로 개선된

선형 안정한계를 얻고자 한다. 즉, 기존에 수행

되었던 선형 이론 해석[9-11]의 방법을 이용하되,

실제 현상에 근접한 연소실과 화학모델을 채택

하고, 막냉각 유무에 따른 선형 안정한계 곡선을

구하고자 한다. 선형 연소 안정한계에 미치는 3

차원 연소실의 기하학적 효과와 더불어 열적 관

점에서의 유한화학반응의 효과를 고찰한다.

이를 위해 본 연구에서는, 기존에 제시된 안

정한계 곡선의 정량화 방법을 KSR-III 엔진과

KSLV-I 후보 엔진의 제 1 접선 방향 모드의 연

소 안정한계 곡선을 얻는 데 적용하였고, 이를

바탕으로 연소 안정한계에 미치는 유한화학반응

의 효과를 열적 관점에서 논하였다.

Ⅱ. 지배방정식과 수치해석 방법

2.1 선형해석 개요

기존의 연구로부터[9], 선형해석을 통하여 횡방

향 모드에 대해 선형 안정한계 곡선(stability limit;

일명 n-τ 곡선)을 나타내는 다음의 식을 얻을 수

있다.

 cos
 
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여기서 n은 간섭지수(interaction index), 는 무

차원화된 감응하는 시간지연 값, 윗막대는 평균값

(정상상태값), 는 뒤에서 설명하듯이 횡방향 음

향 모드의 고유치를 나타낸다[1]. 은 비열비()

와 조합 노즐 admittance 계수[2]의 실수부 값( ),

노즐 입구에서의 축방향 평균 유동속도(
), 액체-기

체 운동량 교환 계수(), 그리고 단위 연소실 체적

당 액체의 질량,  

를 분사기면부터 노즐입구까지

적분한 값에 의존한다. 위 식에 대한 물리적 고찰

과 안정한계(stability limit)곡선 정량화 방법, 열역

학적 물성치 및 유동변수 계산, 노즐 admittance

계산, 액적 관련항() 계산 방법 등은 기존 연

구 논문[10, 11]에 자세히 기술되어 있다.

반응유동장 계산시에는 CFD-ACE[12]라는 수치

해석 코드를 이용해서 정상상태 반응 유동장 해석

을 수행하였다. 액체 로켓 엔진에서 발생하는 물

리적인 현상은 매우 복잡하며 대부분의 현상이 현

재의 기술적 수준으로 여전히 정확하게 모델링되

어 있지 않다. 특히, 분무의 거동과 관계된 액체

연료/산화제 분사, 병합/분열, 무화, 증발과정들이

많은 가정과 근사화를 통해 단순하게 처리되어 있

으며, 연소 및 난류에 대한 처리와 난류 연소과정

역시 근사적으로 처리되는 한계를 갖고 있다. 본

계산에서 1차 액적 분열 과정은 무시하였고, 2차

액적 분열 과정은 Rayleigh-Taylor모델로 모사하였

으며, 난류 모델로는 표준 k-모델이 사용되었다.

연료는 케로신(kerosene), 산화제로는 액체 산소를

선정하였고, 분사기를 통하여 분사되는 액적의 크

기 분포는, 연료의 경우 고정된 단일 크기로 설

정하였고, 산소의 경우 Rosin - Rammler 분포를

따라 설정하였다.

화학반응모델은 다음의 일단계반응식으로 표현

된다.

4C12H23 + 71O2 ↔ 48CO2 + 46H2O (2)

위 반응에 대한 반응율 상수는 다음의 Arrehius

식으로 표현된다[13].

CH
×

expCH 
 O 

 (3)

중간생성물로 CO, O, OH, H, H2를 고려하여

부분 화학평형을 이룬다고 가정하여 온도장을

계산하였으며, 막냉각의 유무에 따른 연소 안정

한계 곡선 계산 시에는 순간화학반응 모델을 채

택하여 계산하였다. 관련된 물리적 현상들의 상

세한 모델링과 지배방정식 및 수치기법은 참고

문헌[12, 14]에 자세히 기술되어 있으므로 여기

서는 생략한다.

Ⅲ. 계산 결과 및 논의

3.1 해석대상엔진

선형 해석을 수행할 대상으로 선정한 축대칭 로
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(a)

(b)

Fig. 1. Geometry of sample rocket combustion

chamber; (a) KSR-III engine and (b)

KSLV-I candidate engine (unit: mm)

켓엔진 연소실(KSR-III 개발과정에서 사용된 로

켓엔진 연소실)의 기하학적 형상과 크기를 Fig.

1에 나타내었다[15]. 이 사양의 엔진은 초기 개

발 과정에 사용되었으며, 최종 발사시의 엔진 사

양과는 약간 다르지만 연소 안정성을 논하는 데

에는 지장이 없다. 이와 더불어 현재 개발 중인

KSLV-I 후보 엔진의 형상과 크기를 나타내었다.

본 연구에서는 KSR-III 엔진을 이용하여 수행

되었던 여러 회의 연소 시험 및 연소 안정성 평

가 시험 중 동일 엔진으로 연속적인 연소 시험

이 수행되었던 test Nos. 2-5와 KSLV-I 후보 엔

진에 해당하는 작동 조건들을 토대로 선형 안정

성을 논하고자 한다. 해당 시험 조건들을 Table

1에 기술하였다[11, 15].

Table 1에 기술된 작동 조건 중 test No. 3에

해당하는 조건에서 연소 불안정이 발생하였고,

연소불안정 발생시 유해주파수는 기본 연소실

(배플과 음향공 미장착 연소실)에서 약 1,730Hz

Table 1. Firing-test conditions and test results

with KSR-III rocket engine

Test No.

m (kg/s)
O/F

ratio

chamber

pressure

[MPa]

stability

Fuel LOX

Design 17.50 40.90 2.34

1 19.42 44.32 2.28 1.50 stable

2 18.48 44.65 2.42 1.49 stable

3 17.29 32.12 1.86 1.06 unstable

4 19.62 48.92 2.49 1.60 stable

5 14.35 36.02 2.51 1.17 stable

KSLV-I 25.82 62.98 2.44 4.91

(a) computational grid (b) injector array

Fig. 2. Computational grid and injector array
of combustion chamber

로 계측되었다. 이 주파수는 제 1 접선 방향 모

드의 주파수에 해당하므로 해당 연소실은 이 모

드에 가장 민감한 응답을 보인다고 판단되었다.

그 외의 작동조건에서는 짧은 시간의 연소시험

시에는 안정한 연소를 보였으나, 장시간 연소 시

불안정한 연소를 보였다. 이로부터 해당 연소실

은 설계점 및 그 주위의 탈설계점이 모두 안정

한계 근처일 것으로 가정하였다. 따라서 정확하

게 안정한계상의 작동조건은 아니지만 위 표의

작동조건에서 구한 데이터를 토대로 근사적으로

안정한계 곡선을 구할 수 있을 것이다. 시험 수

행 및 결과에 대한 자세한 내용은 참고문헌 [15]

에 기술되어 있다.

이 엔진에서 분사기면에 분포된 분사기요소들

은 원주방향으로 40도를 주기로 주기성을 갖기

에 반복되는 부분 중 한 부분을 선택하여 격자

계를 구성하였다. 계산에 사용된 3차원 격자계를

Fig. 2에 나타내었다.

3.2 3차원 효과 및 유한화학반응 효과

먼저, 정상상태 반응유동장 계산결과를 통해

3차원 효과와 유한화학반응의 효과를 조사하였

다. 설계점 작동조건에 대해서, 순간화학반응을

고려하여 2차원 축대칭 연소실(2D-I)과 3차원 연

소실(3D-I)에서 계산된 온도장과, 유한화학반응

을 고려하여 3차원 연소실(3D-F)에서 계산된 온

도장을 Fig. 3에 나타내었다. 순간화학반응으로

계산한 경우, 차원과 무관하게 비교적 유사한 반

응유동장을 얻을 수 있었다.

연소 안정한계를 구할 때 사용되는 주요한 유

동변수인 노즐입구에서의 압력( ), 밀도(

 ), 속

도(

 ), 마하수( )를 2D-I, 3D-I와 3D-F의 세

가지 경우에 대해 추출하여 Table 2에 나타내었

다. 3차원 일단계 반응으로 계산한 경우, 순간화

학반응으로 계산된 값과 비교하여 노즐 입구에

서의 온도( 
 )가 약 16% 저하되었다. 예측할 수
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(a)

(b)

(c)

Fig. 3. Temperature fields in combustion

chamber(KSR-III)

(a) 2-D instantaneous reaction

(b) 3-D instantaneous reaction

(c) 3-D one-step reaction

있는 바와 같이, 유한 화학반응율로 인해 연소장

의 형성이 지연되어 나타난 것이며 이런 이유로

말미암아 노즐 입구에서의 마하수와 유속도 같

은 정도로 감소하였다. 본 계산 결과와 이전의

연구 결과[10, 11]에서 연소 시험을 통해 측정된

유동인자들을 비교하면, 성능과 관련된 주요인자

들의 대소관계는 ‘2D-I ≈ 3D-I > 3D-F > 실험

치’로 요약할 수 있다.

다음으로, 각 경우에 대해서 구한 수치해석 데

이터를 이용하여 연소 안정한계를 계산한 결과

를 Table 3에 나타내었다. 이미 논의된 바와 같

이, GR의 값이 클수록 연소 안정 영역이 넓어지

므로 연소 안정성 경향이 크다고 할 수 있다.

Table 3에서 보듯이 순간화학반응으로 계산된

GR의 값은 2차원과 3차원 계산에서 서로 유사하

였고, 일단계 반응을 사용한 경우에는 40～80%

까지 GR 값이 크게 계산되었다. 이는 주로 노즐

입구에서의 유동 변수 변화에 따른 노즐 admittance

값의 변화에 기인함을 알 수 있다. 또한, 유한화

학반응을 이용하여 얻은 GR 값의 크기는, 이전

의 연구[10, 11]에서 계산 데이터와 실험 데이터

를 병용하여 구한 GR 값에 조금 더 근접함을 알

수 있었다. 따라서 열적 관점에서 유한화학반응의

고려는, GR 값을 상대적으로 더 크게 예측하며,

실험 결과와 더 잘 일치하는 수치를 얻을 수 있

다고 사료된다. 유한화학반응을 고려한 결과로부

터 발견할 수 있는 상당히 흥미로운 점은, 연소

시험에서 불안정한 연소를 보였던 Test No. 3의

작동조건에서 계산된 GR 값이 제일 작게 평가되

었다는 점이다. 즉, 시험결과에서 불안정 연소를

보여준 작동조건과 선형해석을 통해 상대적으로

Table 2. Calculation results of major flow
variables at nozzle entrance
(KSR-III engine)

Design
Test

No. 2

Test

No. 3

Test

No. 4

Test

No. 5



[MPa]

2D-I 1.205 1.298 1.015 1.405 1.03

3D-I 1.234 1.285 1.039 1.379 1.035

3D-F 1.189 1.288 0.986 1.405 1.021

 


[K]

2D-I 3234.2 3208.8 3360.6 3144.7 3373.3

3D-I 3329.6 3365.6 2998.4 3386.8 3377.9

3D-F 2780.5 2841.3 2623.5 2871.2 2652.2



[kg/m3

]

2D-I 0.935 1.007 0.793 1.095 0.807

3D-I 0.985 1.030 0.832 1.112 0.839

3D-F 1.291 1.278 0.986 1.466 1.194




[m/s]

2D-I 504.5 503.3 495.2 506.6 486.3

3D-I 429.2 435.9 430.6 436.4 430.5

3D-F 359.0 366.6 360.8 333.9 315.4



2D-I 0.400 0.399 0.395 0.402 0.389

3D-I 0.347 0.354 0.346 0.355 0.351

3D-F 0.337 0.329 0.32 0.305 0.308

Table 3. Calculation results of stability
parameters

Design
Test

No. 2

Test

No. 3

Test

No. 4

Test

No. 5


2D-I 1.233 1.232 1.228 1.237 1.226

3D-I 1.220 1.219 1.237 1.361 1.217

3D-F 1.235 1.233 1.273 1.250 1.227



2D-I 0.396 0.395 0.392 0.398 0.386

3D-I 0.345 0.351 0.344 0.351 0.349

3D-F 0.335 0.327 0.318 0.303 0.306



2D-I 0.0062 0.0071 0.0052 0.0083 0.0048

3D-I 0.00013 0.00014 0.00011 0.00013 0.00011

3D-F 0.00052 0.00078 0.00054 0.00083 0.00057



2D-I 0.348 0.347 0.332 0.348 0.321

3D-I 0.263 0.265 0.272 0.268 0.252

3D-F -0.1 -0.001 0.017 -0.108 -0.293



2D-I 1.1045 1.1057 1.1298 1.1098 1.1421

3D-I 1.195 1.202 1.169 1.174 1.227

3D-F 2.052 1.814 1.745 2.085 2.596
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Fig. 4. Calculated stability limits for the first

tangential mode in three cases

(KSR-III engine)

Table 4. Calculation results of major flow
variables at nozzle entrance
(KSLV-I candidate engine)

KSLV_nominal

without film cooling with film cooling


[MPa]

4.865 4.879


[kg/m3]

3.922 3.623


 187.3 177.7

 0.1527 0.1382

 1.2116 1.228

 0.158 0.192

 0.2429 -0.1931

 0.669 3.146

가장 불안정하다고 예측된 작동조건이 일치한다

는 것이다.

각 계산 데이터를 토대로 test No. 2에서의

GR 값을 이용하여 안정한계 곡선(n- 곡선)을

구하여 Fig. 4에 나타내었다. GR 값의 대소 관계

로부터 알 수 있듯이, 일단계 화학반응을 고려한

경우, 불안정 영역이 좁아짐을 알 수 있다. 따라

서 유한화학반응이 선형 안정한계에 미치는 열

적 효과는 ‘연소 안정화 경향 증대’라고 판단할

수 있다. 한편, 유한화학반응을 고려한 계산을

통해 상당히 개선된 안정한계 곡선을 얻을 수

있다는 가능성을 발견하였다.

3.3 막냉각(film cooling) 효과

먼저, 순간화학반응을 적용하여 정상상태에서

의 반응유동장 계산결과를 통해 막냉각 효과를

고찰하였다. KSLV-I 후보 엔진의 설계점 작동조

건에 대해서, 순간화학반응을 고려하여 2차원

축대칭 연소실(2D-I)에서 계산된 온도장을 Fig.

5에 나타내었으며, 막냉각 유무에 따라 수치해

석 데이터를 이용하여 계산한 주요 유동변수의

(a)

(b)

Fig. 5. Temperature fields in combustion chamber
(KSLV-I candidate engine)
(a) without film cooling
(b) with film cooling
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Fig. 6. Calculated stability limits for the first

tangential mode with/without film cooling

(KSLV-I candidate engine)
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값을 Table 4에 나타내었다. KSLV-I 후보 엔진

에 대한 계산으로부터 막냉각을 하는 경우, 노

즐 입구에서의 마하수가 감소하여 결과적으로

이 음수값인 -0.1931로 계산되었고, 의 값

이 증가하였다.

각 계산 데이터를 토대로 값을 이용하여 안

정한계 곡선(n- 곡선)을 구하여 Fig. 6에 나타내

었다. Fig. 6을 보면 막냉각을 하는 경우가 막냉각

을 하지 않는 경우보다 불안정한 영역이 좁아지

고 안정한 영역이 넓어졌음을 알 수 있다. 즉, 최

종적으로 값이 막냉각을 하지 않는 경우에 비

해 상당히 증가하였다. 결과적으로, 막냉각은 연

소 안정화 경향을 증대시키는 데 기여하였다.

Ⅳ. 결 론

본 연구에서는, 선형 연소 안정한계에 미치는

3차원 연소실 효과, 유한화학반응 효과 및 막냉

각 효과를 고찰하였다. 이를 위해 3차원 연소실

의 격자계를 구성하고, 케로신-산소 화학반응을

모사하는 일단계 화학반응을 채택하여 정상상태

연소해석을 수행하였다. 정상상태 반응유동장으

로부터 얻은 주요 유동변수들을 토대로 기하학

적 효과와 유한화학반응의 효과를 논하였다. 유

한화학반응의 채택으로 연소장의 형성이 지연되

며, 그에 따라 연소 성능에 영향을 미치는 인자

들의 값이 낮게 평가되었다.

안정한계 곡선에 미치는 연소실의 기하학적

효과는 크지 않게 나타났지만, 유한화학반응의

효과와 막냉각 효과는 연소 불안정 영역을 어

느 정도 줄이는 방향으로 나타났다. 3차원 연소

실과 유한화학반응을 고려한 계산을 토대로 구

한 연소 안정한계 곡선은, 순간화학반응을 고려

한 결과에 비해 기존의 실험 데이터로부터 구한

안정한계 곡선에 더 근접함을 알 수 있었으며,

이를 통해 간접적으로 계산 결과의 타당성을 살

펴볼 수 있었다.

본 연구에서 채택한 선형 모델 자체에는 많은

단순화 과정과 가정[2, 9]이 포함되어 있기에 연소

안정한계 곡선의 근사적인 상대 평가만이 가능하

며, 특별한 연소 조건에서는 부적합한 결과를 나타

낼 수도 있다. 향후의 연구로서 모형 연소기를 이

용한 연소시험을 통해 해석 결과의 개선 및 검증

을 위한 진일보된 연구를 고려할 수 있을 것이다.
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