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ABSTRACT

  Linear stability analysis for combustion instability within a cylindrical port of solid rocket motor has 

been conducted. The analysis of acoustic energy has been performed by a commercial COMSOL code 

to obtain the mode function associated to each acoustic mode prior to the calculation of stability 

alpha. An instability diagnosis based on the linear stability analysis of Culick is performed where 

special interests have been focused on 5 stability factors(alpha) such as pressure coupling, nozzle 

damping, particle damping and additionally, flow turning effect and viscous damping to take into 

account the flow and viscosity effect near the fuel surface. The instability decay characteristics 

depending on the particle size is also analyzed.

       록

  본 연구에서는 고체로켓 모터의 연소 불안정성을 측하고 분석 할 수 있는 해석도구의 개발을 해 

음향에 지의 분석과 선형 안정성 해석을 수행하 다. 음향 해석의 경우 상용 로그램인 COMSOL을 

이용하여 단면 이 일정한 실린더 형상의 연소실 음향 해석  모드 해를 도출하 다. Culick에 의해 

정립된 고체추진 로켓의 선형 안정성 해석에 기 하여 연소 불안정성을 진단하 으며 압력결합, 노즐

감쇠, 입자감쇠의 안정성 요소(stability alpha) 외에 유동방향변환(flow turning) 요소와 성감쇠

(viscous loss) 요소를 추가하여 연료 표면 근처의 유동  성효과를 포함하는 연소 불안정의 경향을 

악하 다. 한 입자의 크기에 따른 주 수 역별 연소 불안정 감쇠 특성을 악하 다.

Key Words: Solid Rocket(고체로켓), Acoustic(음향학), Combustion Instability(연소 불안정), Linear 

Stability Analysis(선형 안정성 해석), Stability Alpha(안정성 요소)

Nomenclature

 : speed of sound
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 : admittance

 : specific heat of particle material

 : specific heat of gas

 : thermal diffusivity of propellant

 : chamber length

 : mach number

 : mach number at the burning surface

 : mach number at the nozzle entrance

 : outward normal vector

 : prandtl number

 : pressure

 : mean pressure

′ : pressure fluctuation

 : gas constant

 : burning response function

 : radius of cylindrical port

 : area of burning surface

 : area of nozzle entrance

 : mean velocity

′ : velocity fluctuation

 : total growth constant

 : defined in Eq. 6

 : defined in Eq. 10

 : defined in Eq. 14

 : defined in Eq. 15

 : defined in Eq. 16

 : ratio of specific heats (gas only)

 : ratio of specific heats (mixtures)

 : mass fraction of particles on gas

 : viscosity

 : kinematic viscosity

 : density

  : gas density

 : propellant density

 : particle density

 : particle diameter

 : n-th mode shape function

 : angular frequency

 : angular frequency of n-th mode

1. 서    론

  고체추진 로켓의 연소 불안정이란 연소실 내 

의 압력 교란이 연소실 형상 고유의 음향모드와 

결합하여 압력 진동을 증폭시켜 연소실 압력 섭

동이 연소실 평균 압력의 5%이상의 진폭으로 진

동하는 상을 말한다. 연소 불안정이 발생하면 

과다한 압력의 상승  열 달로 인해 모터 

이스와 그 인이 괴되거나 다른 구성품에도 

부하가 달되어 고체로켓의 성능에 악 향을 

미치게 된다. 따라서 많은 고체추진 로켓들이 이

와 같은 연소 불안정 상으로 인하여 개발 기

간의 지연과 잦은 설계변경에 노출되어 있으며 

경제  손실[1] 한 커서 로켓 모터 설계 시 연

소 불안정성의 분석이 요구되고 있다.

  음향 모드와 고체추진 로켓의 연소 불안정에 

한 연구는 1950년 부터 시작되었으며, 1960년

에는 연소 가스 안에 포함되어 있는 입자들에 

의해 음향 모드의 감쇠가 발생한다는 것이 

Temkin and Dobbins[2]에 의해 밝 졌다. 한 

T-burner가 제작되어 이를 이용한 고체 추진제 

연소응답함수의 실험  연구가 진행되었다. 1960

년  후반에는 연소실의 벽면과 노즐에 의한 불

안정 요인의 감쇠에 한 이론이 정립되기 시작

하 고 Culick은 QSHOD(Quasi Steady 

Homogeneous One Dimension) 가정을 이용하

여 이론 인 연소응답함수[3]를 정립하 다.

  1970년 에는 Culick[4]에 의해 압력결합과 속

도결합에 의한 연소 불안정성이 연구되었으며 

축방향 선형 안정성 이론이 정립되었다. 뿐만 아

니라 Culick은 비선형 불안정성을 연구하여 압

력결합  연소 가스에 포함되어 있는 입자에 

의해 모드 주 수의 이동(frequency shift)이 발

생한다는 것을 밝혔으며 유동방향변환(flow 

turning) 상에 의한 감쇠와 실린더 형상의 연

소실에 한 선형/비선형 불안정성 해석을 하

다. 연소 불안정의 주요 감쇠 요인인 노즐감쇠

(nozzle damping)에 한 연구[5]도 1970년 에 

Zinn, Bell, Daniel 등에 의해 주로 이루어졌으

며, 고체로켓 안정성을 측하기 한 Standard 

Stability Program(SSP)이 개발되어 안정성 요소
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의 경향을 악함으로써 불안정 해석 도구의 기

틀을 마련했다.

  1980년 에 들어 Culick의 이론을 용한 여러 

실험과 수치해석  방법이 Baum et al.[6]에 의

해 진행되었으며 Flandro[7]는 에 지 밸런스 모

델을 이용하여 비선형 연소 불안정성을 해석하

여 이 까지 연소 불안정 감쇠요인으로 알려져 

있던 유동방향변환이 연소 불안정을 야기할 수

도 있다는 것을 증명하 다.

  1990년 부터는 비선형 불안정 상인 DC 

shift 상과 Limit Cycle 상을 목시킨 연구

가 활발히 진행 되었으며 연소실 내의 음향학  

경계층의 향이 고려되기 시작하 다. 한 기

존에 선형으로 이해되었던 속도결합과 같은 요

인을 비선형 으로 이해하고 이에 한 연구[8]

가 진행되고 있다.

  고체로켓 연소불안정에 한 국내 연구는 90

년 부터 시작되었다. T-burner 구축 방법  

T-burner를 이용한 입자 첨가에 따른 고체 추진

제의 연소응답함수 측정이 수행[9-13] 되었으며 

Culick의 선형 안정성 이론을 이용한 고체로켓

의 연소불안정 측이 Yoon[14]과 Kim 등[15]에 

의해 수행되었다.

  연소 불안정에 향을 미치는 주요 요인으로

는 압력결합, 추진제에 첨가된 입자 크기, 노즐 

형상, 연소실 내 유동, 음향학  경계층 그리고 

연소실 형상 등을 들 수 있다. 압력결합의 경우 

연소 불안정을 증폭시키는 요인이 되며 입자 크

기와 노즐감쇠는 불안정을 감쇠시키는 요인으로 

작용하지만 연료 표면 근방의 유동방향변환과 

속도결합, 음향학  경계층과 같은 요인[16]들은 

재까지 연소 불안정에 어떤 향을 미치는지 

명확히 규명되고 있지 못한 실정이다. 

  본 연구에서는 Culick의 선형 안정성 이론을 

바탕으로 실린더 형상의 연소실에 해 음향모

드 해석을 수행하고 연소 불안정에 향을 미치

는 다섯 가지 안정성 요소(stability alpha)들에 

의한 연소 불안정성 측 능력과 이들 요소간의 

정량 인 마진(margin)을 보고자 한다. 한 입

자 크기에 따른 주 수 역별 연소 불안정 감

쇠 특성을 분석하 다.

2. 음향 모드 해석

  Culick[17]은 연소실 내 음향 불안정을 해석하

기 해 다음과 같은 비선형 동방정식과 경계

조건을 제시하 다.

∇′



′

 (1)

∙∇′  (2)

  여기서 ′은 음압, 는 연소실 내 평균 음속, 

은 연소실 표면에 수직한 방향벡터이며 와 

는 연소실 내 음압 ′과 연소실 내 유동 속도 

교란 ′의 함수로 나타나는 가진 항에 해당된다. 

와 는 선형 항과 비선형 항을 모두 포함하는 

함수이나 본 연구에서는 선형항만을 채택하여 

해석하 다.

  음압 ′은 Eq. 3과 같이 표 되며 연소실 내 

음향 모드 형상 함수 
와 모드에 따른 세기 

의 곱을 각 모드별로 첩시켜 시간에 따른 

′의 변화 추이를 해석하여 연소 불안정의 발생 

여부를 단할 수 있다. 

′   


∞


 (3)

  해석에 사용된 연소실 형상은 Fig. 1과 같으며 

불안정 요소들간의 정량 인 마진을 보기 해 

우선 본 연구에서는 단순한 실린더 형상을 가정

하 다. 추진제 그 인의 음향 특성(음압 분포와 

고유주 수)을 구하기 해 유한요소법에 기 한 

Fig. 1 Constant cross-section cylindrical grain.
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(a) Mode 1 (b) Mode 2

(c) Mode 3 (d) Mode 4

Fig. 2 Analysis result of the pressure distribution on the 

resonance mode.

Mode Frequency( )

011 900.4858

012 1810.9717

013 2701.4573

014 3601.9433

Table 1. Acoustic mode frequency in the cylindrical 

grain shape. 

상용 로그램인 COMSOL을 이용하여 모드 형상 


과 모드 주 수를 계산하 다. 음향 모드

의 경우 4차 모드 까지 고려하 으며 축방향 모

드가 지배 인 것을 Fig. 2를 통해 확인할 수 있

었으며 종횡비가 큰 긴 실린더 형상에서의 모드 

함수는 반경방향 고주  역 보다는 축방향 

주  진동이 지배 인 사실을 본 계산 결과를 

토 로 검증할 수 있었다.

  Table 1은 축방향 모드(011, 012, 013, 014)에 

따른 모드 주 수를 나타내며 주 수는 1차 모

드 주 수의 정수배로 나타나는 것을 확인할 수 

있다.

3. 선형 안정성 이론

  선형안정성 이론은 연소실 내 음향에 지의 

증감에 기여하는 서로 다른 안정성 요인들이 독

립 으로 작용한다는 가정을 통해 각 요인에 의

한 선형 안정성 요소 들을 구한 뒤 선형 으로 

합하여 로켓 모터(motor)의 으로부터 불안정

성을 측하는 방법이다. 안정성 요소 을 고

려 시 연소실 내에서 발생한 압력 교란 ′은 Eq. 

3 신 Eq. 4와 같이 표 될 수 있다.

′    (4)

  여기서 는 연소실의 평균 압력, ′  은 n 차 

모드에서의 압력 섭동에 해당된다. 선형 안정성 

요소 들의 합 의 부호는 불안정 증가 는 

감쇠를 뜻하며 다음과 같다.

     (5)

    의 경우 압력 교란의 진폭이 커져 시스

템이 불안정해지며   의 경우 시간에 따라 

진폭이 감소해 시스템이 안정하게 된다[18]. 본 

연구에서는 , , , , 에 의한 다섯 가

지 선형안정성 요소만을 고려하 다. 

  는 압력결합(pressure coupling)에 의한 증

폭, 은 노즐에 의한 감쇠(nozzle damping), 

는 입자에 의한 감쇠(particle damping)에 해

당된다. 선행 연구[19]에 이어 유동방향변환(flow 

turning) 요소인 와 성으로 인한 음향학  

경계층 감쇠(viscous damping) 요소인 를 추

가하여 연료 표면 근처의 유동  성효과를 

고려하여 연소 불안정의 경향을 분석하 다. 

3.1 압력결합  노즐에 의한 안정성 요소

  압력결합에 의한 요인은 아래의 식으로 표

될 수 있다.

 
  

 






(6)

  는 연소응답함수 의 실수부와 안정성

분 의 곱으로 나타나며 안정성 분은 연소실 

내 평균 음속  , 추진제 표면에서의 평균 이탈 

마하수 , 차 모드함수 에 한 연료 표면

의 면 분과 부피 분의 함수로 나타난다. 
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는 연소실 내 압력 교란 비 연소율의 비로 정

의되며 다음과 같다.

 
′

′ (7)

  여기서 는 연소면에서의 질량유속을 의미한

다. 는 일반 으로 T-burner를 이용한 실험 데

이터로부터 얻게 되지만 이론 으로는 QSHOD 

방법과 Zeldovich-Novozhilov(ZN) 방법을 사용

할 수 있다. 본 연구에서는 Culick의 QSHOD 방

법에 기 한 Denison and Baum[20]의 AB 모델

을 채택하 다.

 


≅  ≅ 

(8)

  는 혼합물의 비열비, 는 활성화 에 지, 
는 연료 표면 온도, 는 연소 가스의 비열, 

는 화염 온도, 는 추진제 기 온도, 는 고

체 추진제 연소로 인해 방출된 에 지에 해당된

다. 복소함수 는 Eq. 9의 해이며 무차원 진동수 

(


 )로 부터 도출된다. 여기서 는 연

소실 내의 각주 수(angular frequency)에 해당

된다.

  (9)

  은 노즐에 의한 감쇠 요인으로 고체로켓의 

안정성 감쇠 요소  가장 큰 부분을 차지하며 

련 식은 아래와 같이 표 된다.

 








(10)

  여기서 
은 노즐 어드미턴스의 실수부, 

은 노즐 입구 면에서의 마하수, 은 노즐 입구 

면 이다. 노즐 어드미턴스는 노즐 입구에서의 

속도 교란 ′과 압력 교란 ′의 비로 나타나며 

다음과 같이 정의된다.

 
′
′

(11)

  본 연구에서는 노즐 어드미턴스를 short 

nozzle 이론[21]에 기반하는 Eq. 12를 통해 구하

다.

  
  (12)

  을 Eq. 10에 입하면 노즐감쇠 안정성 요

소 은 다음과 같이 정리 된다.

≈

 
 




(13)

3.2 입자, 유동방향변환  성에 의한 감쇠

  입자에 의한 감쇠는 유동장 내의 입자 질량분

율과 입자 크기에 의존하는 것으로 알려져 있으

며 는 다음 식으로 표 될 수 있다. 

  




 


 








 





  






     

 




   







(14)

  은 입자와 가스의 질량비, 는 입자의 비열, 

는 혼합가스의 비열, 는 혼합물의 비열비, 

는 입자의 도, 는 입자의 직경이며   와 

 는 각각 입자 특성시간과 유동 특성시간에 해

당된다.

  Culick[4]은 연료 표면 근방 유동변환에 의한 
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감쇠인 을 Eq. 15으로 모델링 하 고, 는 

연료 표면에서의 수직방향 가스 속도를 나타낸

다.

 







(15)

  연료 표면에서의 성 효과와 열 달 향이 

고려된 안정성 요소 는 실린더 형상의 경우 

Eq. 16으로 모델링[4] 되며,  

 

 




 




 


 (16)

  는 연소실의 반지름, 는 모드 주 수에 

를 곱한 각진동수,  는 동 성계수, 은 

Prandtl 수에 해당된다.

4. 선형 안정성 해석 결과

  2장의 음향 모드 해석으로부터 도출된 모드별 

모드함수 
  값을 이용하여 선형 안정성 해

석을 수행하여 시간에 따른 고체로켓 연소실내 

안정성 요소들을 구하 다. 해석에 사용된 기  

물성치  제원은 참고문헌 [17]의 것을 사용하

으며 주요 변수들은 Table 2와 같다.

  음향 모드 해석으로 얻은 음압 분포를 선형 

안정성 이론에 입하여 고체로켓의 시간에 따

른 을 도출하 다. Fig. 3a)부터 3d)는 각각 

축방향 1차 모드부터 4차 모드까지의 , , 

, ,  의 web 두께에 따른 의 변화를 

보여주고 있다. 1차 모드의 경우 연소 기부터 

양의 인   이 되어 연소 불안정이 발생

할 가능성이 크다는 것을 측할 수 있다. 그러

나 모드 수가 증가할수록 입자의 감쇠 효과는 

커지지만 압력결합에 의한 증폭 효과는 어들

어 2차, 3차  4차 모드에서는 음의  즉, 

   이 되어 이에 해당하는 모드의 경우, 연

소 불안정의 발  가능성은 상 으로 낮다고 

측 할 수 있다. 선형 안정성 이론에서 , 

 , 는 안정성 분(stability integral) 항의

Geometrical Properties :

length 

radius of cylindrical port   

throat radius   

Combustion properties :

mean pressure  ×

linear burning rate    

parameters in the 
combustion response



 

chamber temperature 

mass particles / mass gas  

particle diameter  × 

Physical properties :

Prandtl number Pr 
thermal diffusivity of 

propellant
  ×

 

specific heat of gas    ∙

specific heat of condensed 
material



viscosity  ×∙

particle density   ×


propellant density   


gas density   


  (gas only)  

  (mixtures)  
   

 

gas constant
 

 ∙

speed of sound in gas / 
particle mixture

 
 

speed of combustion products 
at the burning surface

      

Mach number at the 
burning surface

  

Mach number at the
nozzle inlet



Table 2. Values of the geometrical, combustion and 

physical properties[17].
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     (a) Mode 1

     (b) Mode 2

     (c) Mode 3

     (d) Mode 4

Fig. 3 Stability diagram for constant cross-sectional solid 

propellant rocket. 

Fig. 4 Real parts of a QSHOD response function 

computed with AB model : A = 6.0, B = 0.55.

Fig. 5 Relative particle damping versus particle size 

at seven frequencies.

 

Fig. 6 Stability alpha particle diagram for various particle 

size.
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존재로 인해 실린더형 연소기의 경우, 연소가 진

행될수록 연소 표면  증가량 비 연소실의 체

 증가량이 커서 분항의 비는 시간이 갈수록 

작아지게 된다. 그 결과  ,  , 는 연소가 

진행되면서 그 치가 작아져 마진 한 작아

짐을 Fig. 3을 통해 확인 할 수 있다. 

  불안정성을 증폭시키는 압력결합()의 경우 

1차 모드에서 가장 큰 값을 가지며 모드수가 증

가할수록 크기가 감소하는 것을 확인할 수 있다. 

이는 Fig. 4에서 확인되듯이 1차 모드 주 수에 

해당하는 연소응답함수의 크기가 2차, 3차, 4차 

모드 주 수 보다 크게 나타나기 때문이다. 노즐

에 의한 감쇠 의 경우 모드 수에 상 없이 

그 값이 같은 것을 확인 할 수 있는데 이는 

short nozzle 이론에서 제시하는 노즐 어드미턴

스 이 연소실 내의 모드 주 수와 무 하기 

때문이다. 

  입자에 의한 감쇠는 모드 수가 증가할수록 그 

값이 커짐을 알 수 있다. 본 계산에 사용한 입자

의 크기는 2 micron 으로서 1차 모드(900 Hz)와 

같은 주  역보다는 더욱 높은 주 수 역

에서 연소 불안정을 잘 억제함을 알 수 있다. 

Fig. 5는 Eq. 14로부터 계산된 입자 크기에 따른 

주 수 별  의 변화를 나타낸 것이며 본 연구

에 사용된 입자감쇠에 한 계산 결과는 입자 

크기가 작을수록 고주  역의 불안정성을, 입

자 크기가 클수록 주  역의 불안정성을 감

쇠 시키는 것을 알 수 있다.

  Fig. 6은 2 micron 보다 10배 크거나 작은 입

자에 한 모드별 입자감쇠 요소 를 보여주고 

있다. 0.2 micron과 20 micron 입자의 경우 모드 

수가 증가하더라도 가 거의 변하지 않는 것을 

확인할 수 있으며 이를 통해 특정 주 수에 

해 최 의 감쇠율을 보이는 입자 크기가 존재한

다는 것을 확인 할 수 있다. Eq. 14로 부터 계산

된 Fig. 7을 통해 0.2 micron과 20 micron 입자

는 가 최 로 나타나는 역에서 벗어나 있으

며 이들 입자 크기는 본 연구에서 수행한 연소

실 형상에 해 효과 인 입자 감쇠를 보이지 

않는 것을 확인할 수 있다.

Fig. 7 Relative particle damping of 10 times smaller/ 

bigger particle vs. 2 microns particle. 

  Culick에 의해 제안된 Eq. 15와 Eq. 16의 유동

방향변환과 성감쇠 요소는 타 안정성 요소 보

다 크기가 상 으로 작게 측되었다. 

  이는 Culick의 선형 안정성 인자에 한 유도

과정[17]  연소실 내의 성효과와 유동의 상

호작용으로 인해 발생하는 와류의 향을 고려

하지 않았기 때문으로 사료된다.

5. 결    론

  본 연구에서는 고체로켓 모터의 연소 불안정

성을 측하고 분석 할 수 있는 해석도구의 개

발을 해 음향에 지의 분석과 선형 안정성 해

석을 수행하 다. 본 연구 결과로부터 도출된 주

요 내용은 다음과 같다.

  1) 음향 모드 해석을 해서는 상용 로그램인 

COMSOL을 사용하여 각 모드별 모드 형상 함수 

 주 수를 도출하 으며 실린더 형상 연소실

의 경우, 고차 모드 주 수는 1차 모드 주 수

(900 Hz)의 정수배를 갖는 것이 확인되었다. 

  2) 검증을 해 참고문헌 [17]에 소개된 기  

물성치  제원에 선형 안정성 해석 이론을 

용하여 축방향 연소 불안정성을 측한 결과, 

Table 2의 제원을 가진 실린더형 연소실의 경우 

1차 모드에서는 연소불안정의 발  가능성이 큰 
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반면, 고차 모드에서는 상 으로 안정될 것으

로 측되었다. 고차 모드 주 수의 경우 연소 

불안정 유발 요소인 압력결합이 어들고, 입자

에 의한 감쇠효과가 크게 나타나는 것을 측하

다.

  3) 입자에 한 감쇠의 경우 입자 크기에 따라 

연소 불안정 감쇠율이 달라지는 것이 확인되었

으며 특정 주 수에 해 최 의 감쇠율을 보이

는 입자 크기를 정성 으로 측할 수 있었다. 

유동방향변환과 성감쇠 요소는 타 안정성 요

소 보다 고체로켓 불안정성 측에 미치는 향

이 미미한 것으로 단되었다.

  추후, 실린더 형상에서 다양한 길이-직경비를 

갖는 경우와 평균압력 변화  슬롯 유무에 따른 

불안정성 연구가 뒤따라야 할 것으로 단된다. 
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