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ABSTRACT

  T-Burner tests of an Al/HTPB propellant in conjunction with a Pulsed DB/AB Method were 

conducted to find an acoustic amplification factor. Aluminum-free and aluminum-heavy propellants 

were examined. Instant surface ignition was successfully made by the use of a supplementary 

propellant of fractionally higher reaction rate. With the presence of higher aluminum concentration in 

the propellants, the pressure perturbations were promptly damped down and the pressure fluctuations 

were no longer dispersive. Addition of aluminum particles into the propellant was advantageous for 

stabilizing pressure-coupled unstable waves.

       록

  연소 시, 입자상 물질에 한 HTPB/AP 계열 고체추진제의 음향특성을 정량화하기 해서, Pulsed 

DB/AB T-burner 실험을 수행하 다. 추진제 면에서 동시 화를 해, 상 고체추진제보다 연소

속도가 빠른 다른 고체추진제를 상 추진제 앞면에 부착하 다. 다량의 알루미늄이 포함된 고체추

진제에서는 T-burner 내부에서 만들어진 압력섭동에 의한 음향학  불안정성이 매우 빠르게 감쇠되

었고, 반 로 알루미늄이 포함되지 않은 고체추진제에서는 상 으로 매우 느리게 감쇠함을 확인하

다. 본 연구에서는 음향학  특성값들을 정량화하 고, 이를 통해 연소응답 특성을 계산하 다.

Key Words: Solid Propellant(고체추진제), Combustion Response(연소응답), T-burner(T-버 ), Fast 
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1. 서    론

  고체 로켓 모터 내부에서 연소불안정 상에 

의해 구동된 음향 동은 매우 작은 연소에 지

에 의해서도 쉽게 증폭될 수 있는 반면에 내부 

감쇠 구조는 매우 약하다. 그러므로 불안정한 음

향 압력 는 속도는 로켓 모터 구조를 괴 시

킬 수 있을 정도로 증폭된다[1]. 고체추진 로켓

모터의 연소불안정은 추진제 연소로 방출되는 

에 지의 일부가 상 시스템의 음향학  특성

과 상호작용을 일으켜 음향학  에 지로 변환

되어 압력 진동을 유발함으로써 발생된다. 이 압

력 진동은 연소가스의 거동에 따라 Bulk mode, 

Transverse mode, Axial 는 Longitudinal mode

로 분류된다[2]. 본 연구에서는 형 로켓모터의 

연소불안정에 한 실험  근을 상으로 한다.

  고체추진제 모터 내 연소불안정과 련된 화

학반응 메커니즘, 상 시스템의 연소  에 지 

발생구조 그리고 음향학  거동 등에 한 개별

인 메커니즘은 어느 정도 밝 져 있는 반면에 

이들의 상호작용에 의한 이론  연구는 정확도

나 효율성이 개별 상 연구에 비해 히 떨

어진다. 이는 고체추진제가 연소될 때 각각 상

들의 특성시간과 특성길이의 크기가 매우 달라 

복잡한 메커니즘을 형성하고 있기 때문이다. 특

히 고체추진제의 압력 섭동에 한 응답함수는 

수식으로 표 하기 매우 어려우므로 고체추진 

로켓모터의 연소불안정에 한 이론  연구의 

정확도나 효율성을 높이기 한 실험  근이 

재로서는 유일한 방법이다[3].

  추진제 연소 민감도는 연소  내 압력섭동과 

련된 음향학  측면과 연소가스의 속도섭동과 

련된 공기역학  측면과 연 된다. 보통 속도

섭동은 압력섭동에 의한 향을 수반한다. 속도

섭동에 한 연소응답은 내부 공기역학  측면

과 련이 깊어 측정하기가 상당히 어렵다. 이는 

실험장비가 실제 모터의 내부 유동 패턴을 정확

하게 재 할 수 있어야하기 때문이다. 반면에 추

진제 특성치와 련 깊은 압력섭동에 의한 연소

응답은 보다 쉽게 측정할 수 있다. 따라서 본 연

구는 압력섭동에 련된 부분에 을 맞추고

자 한다.

  압력섭동에 의해 발생되는, 고체추진 로켓엔진

의 연소불안정에 한 연구를 해 다양한 실험 

방법들이 개발되어 왔다[4]. 회  튜 와 임피던

스 튜 의 경우 측정 범 의 제한성이 문제가 

되며 직 인 연소응답 측정법은 비용과 신뢰

도 면에서 단 이 있다. 그러므로 일반 으로 경

제 이고 제한성이 은 T-burner가 리 사용

된다[5,6]. 본 연구에서는 Pulsed DB/AB 방법에 

기 하여 특정 주 수에 한 T-burner 실험을 

수행하 다.

  한편, 본 연구에서는 압력 섭동에 의해 발생된 

연소불안정이 입자상 물질(알루미늄, Al)에 의해 

감되는 효과를 보기 해서, 고체추진제 내부

에 알루미늄을 첨가하 다. 그리고 추진제 내 알

루미늄에 의한 음향학  감쇠 특성을 측정하여 

추진제의 연소응답 특성을 정량화하 다.

2. T-burner 실험장치  방법

2.1 Pulsed DB/AB Method

  T-burner를 사용하여 고체추진제의 연소응답

함수를 측정하는 방법에는 Standard Method,  

Pulsed During Burning/After Burning (DB/AB) 

Method, Variable Area T-burner (VATB) 

Method, Pulsed VATB Method로 크게 나  수 

있다[7,8]. Standard Method는 입자상 감쇠 물질

이 포함되지 않은 고체추진제를 상으로 하는 

방법으로, 연소응답함수를 측정할 수 있도록 하

는 압력 진동이 자발 으로 성장․감쇠되기 때

문에 기타의 부가장치가 필요 없는 가장 간단한 

형태이다. 만약 고체추진제에 입자상 감쇠 물질

이 포함된다면 자발 으로 형성되는 압력 진동

이 억제되어 외부에서 인 으로 교란을 만들

어줘야만 한다. 이를 해서 개발된 두 가지 방

법  하나가 Pulsed DB/AB Method이다. 이 

방법에서는 압력섭동에 의한 음향 동 감쇠 효

과를 측정하게 된다. 그리고 다른 하나, VATB 

Method에서는 추진제 시편을 컵 모양이나 실린

더 모양으로 가공하여서 연소 시 연소면  변화
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에 따라 성장 계수를 측정하여 결과를 얻는 방

법이다. 이 방법으로는 압력  속도 섭동에 의

한 감쇠 효과를 측정할 수 있다. Pulsed VATB 

Method는 Pulsed DB/AB Method와 VATB 

Method가 결합된 방법이다[7,8]. 본 연구에서는 

실험 방법이 다른 방법에 비해 간단하며, 해석이 

편리한 Pulsed DB/AB Method를 사용하 다[9]. 

Pulsed DB/AB Method는 Fig. 1에서 보는 바와 

같이 양 끝단에 고체추진제 시편이 장착되고, 두 

개의 펄서(pulser)가 설치되어있다. 이 방법은 

Fig. 2에서 보이는 것처럼 연소 간에, 연소 후

에 펄서를 사용하여 인 인 압력 진동을 발생

시켜 연소응답 특성을 구하는 방법이다.

  기본 으로 DB 펄스(During Burning Pulse)에 

의한 음향 동은 연소에 의해 증폭되는 동시에 

시스템 자체 감쇠 구조에 의해 감쇠되는 반면에, 

AB 펄스(After Burning Pulse)는 연소가 종료되

고 더 이상의 증폭구조를 갖지 못하지만 열역학

 조건이 동일한 시 에 작동되기 때문에 오로

Fig. 1 Pulsed DB/AB method.

Fig. 2 The during burning/after burning (DB/AB) 

pulse on the combustion pressure.

지 시스템 감쇠 구조에 의한 감쇠만이 일어나므

로 Eq. 1에서 보다시피 이 두 음향 동의 증폭

률 차이가 추진제 연소에 의한 음향 동의 증

폭을 의미한다는 개념에 기 하고 있다[10].

              (1)

  이에 T-burner 내부 연소 음향장에서 인

인 펄스에 의해 형성되는 음향 진동은 Eq. 2와 

같이 선형이라고 가정하는 것으로부터 시작된다

[10]. Eq. 2에서 p’, p0, α, t, ω 는 각각 압력섭동, 

평균압력, 증폭계수, 시간, 각주 수이다.

  

′
≈cos            (2)

2.2 T-burner 시스템

  T-burner 시스템은 T-burner 본체와 가압장치, 

실험 일련의 과정을 제어하는 제어장치, 측정될 

시험 데이터를 입력받고 분석할 수 있는 데이터 

획득 장치, 그리고 시스템 본체와 연결되어 화

와 펄스를 한 원장치로 구성되어 있다.

  제어장치는 추진제 시편의 작동압력 범 에서 

연소시간이 략 0.7 임을 고려했을 때, 펄서를 

작동시키는 시간은 1/10  수 에서 제어가 이

루어져야하므로, 본 실험에서는 1/100  단 로 

제어가 가능한 기계식 릴 이를 이용하 다. 데

이터 획득을 한 장치로는 National instrument

의 LabVIEW 7.0과 PCI-6024E 보드를 사용하

다. 그리고 Culick이 정립한 이론을 바탕으로 

T-burner 본체를 제작하 고, 그 개략도는 Fig. 3

에 제시하 다[9,11]. 추진제 연소 시 고압환경을 

구 해주기 해서 1500 psi 로 충 된 고압 질

소가스 5개를 병렬로 연결하 다. 연소가 시작되

면서 생성되는 격한 연소가스의 양 때문에 압

력이 격하게 상승한 후, 다시 격하게 감소하

는 것을 방지해야만 한다. 이는 DB 펄스와 AB 

펄스가 작동하는 시 에 동일한 압력과 온도장

을 형성하게 하여 순수하게 연소 만에 의한 증

폭계수를 구하기 함이다. 따라서 이를 해
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Fig. 3 Schematic of the experimental setup and 

instrumentation.

Surge tank를 사용하 다. 그리고 고온의 연소가

스가 Surge tank 내로 유입됨으로써 상당량의 

부피를 갖는 Surge tank가 요구됨에 따라 그 부

담을 경감하고자 열교환기를 부착하 다. 

T-burner 본체  배 은 부식성이 강한 고온의 

연소가스에 노출되기 때문에 SUS 316을 주재료

로 하여 제작하 다.

2.3 화보조제

  T-burner 내부는 원형 단면의 튜  형태로, 이

는 연소응답함수 계산식이 1차원으로 가정되어 

계산된 식이기 때문이다. 따라서 이 가정을 만족

하기 해서 튜  양 끝단에 장착된 고체추진제 

시편은 일정한 단면을 유지한 채 1차원 가정을 

만족시키면서 연소가 이 져야만 한다. 본 실험

에서 이 가정을 구 하기 해서는 두가지 

에서의 동시 화 조건을 만족해야만 한다. 그 

, 첫 번째 에서의 동시 화는 다음과 같이 

설명될 수 있다. T-burner 튜 는 실제 고체 로

켓 모터의 단면을 일차원 형상으로 가정하고 있

고, 양 끝단에 각각 한 개씩, 1회의 실험에 총 2

개의 고체추진제 시편을 사용하기 때문에, 양 끝

단에서 화되는 시 을 일치시켜야만 한다. 

T-burner에서 궁극 으로 발생시키고자 하는 음

향 동은 정재  형태의 선형 음향 동이다 

(Fig. 4(a)). 하지만 튜  양단에 설치한 추진제 

시편의 화 시간에 한 차이가 있을 경우 

Fig. 4 Effect of fast ignition disk.

먼  화된 쪽은 고압 역이 되고, 나 에 

화된 쪽은 압 역을 형성하게 된다. 이로 인

해 압력 구배가 비 칭 으로 이 지게 되며, 따

라서 진행  형태의 압력 동이 생성되게 된다

(Fig. 4(b)). 화보조제의 의한 압력 섭동이 충분

히 크고, 추진제 연소에 의해 음향 동이 증폭되

기 때문에, 일단 발생한 진행 는 쉽게 감쇠되지 

않으며, 실험자가 원하지 않는 음향 동이 튜  

내에 발생되는 결과를 래하게 된다. 이러한 비

칭 인 문제를 발생시키지 않기 하여 화

기의 기   물리  사양을 동일하게 유지하

도록 하 다. 이로써, 첫 번째 에서의 동시 

화 조건에서 발생될 수 있는 문제를 최소화 

하 다[9].

  그리고 두 번째 에서의 동시 화는, 각각

의 고체추진제 시편 표면 에서 체 으로 동

시에 화가 일어나는 것을 뜻한다. 이를 구 하

기 해서, 본 연구에서는 연소 매가 들어있어 

기존 추진제보다 4-5배 연소속도가 빠른 다른 종

류의 추진제( 화보조제)를 얇게 썰어, 추진제 

시편 에 부착하 다. 그리하여 추진제 시편 종

방향 연소속도 보다 횡방향으로 화염이 더 빨리 

되게 하여 추진제 면에서 동시에 화가 

되도록 하 다. 한편, 두가지 에서의 동시

화 조건 에서, 고체추진제 시편 표면에서 다차

원 효과를 배제시키기 한 조건을 구 하는 것

이 기술 으로 더 어렵기 때문에, 압력 조건 생

성에 있어 일반 으로 더 요하게 다 진다.
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Fig. 5 Measured chamber pressure when using 

the ignition supplementary disk at 

atmosphere.

Fig. 6 Measured chamber pressure and regression of 

solid propellant specimens when using the 

ignition supplementary disk (under high 

pressure).

  Fig. 5는 화보조제를 부착한 채로, 기압 

조건에서 화시켰을 때, T-burner 내부 압력 변

화를 보여주고 있다. 화 이후, 압력이 격한 

정 을 보이고, 이후 약 0.8 간 평탄한(평탄하게 

Fig. 7 Measured chamber pressure and regression of 

solid propellant specimens when not using the 

ignition supplementary disk (at atmosphere).

볼 수 있는) 구간을 만들어내지만, 연소 후반부

로 가면서 상승하게 된다. 이것은 연소 말미에 

국소 으로 고체추진제의 표면 이 늘어나면서 

연소속도가 증가 기 때문으로 추정된다. 연소시

간을 임과 동시에 실제 연소실처럼 고압을 구

하기 해서 시험 압력을 높 고, 결과 으로 

실험 조건이 잘 만들어진 결과를 Fig. 6 상단 압

력 곡선에서 볼 수 있다. Fig. 6과 7은 동시 화

의 성공과 실패를 비교한 그림이다. 두가지 

에서의 동시 화 조건을 만족했을 때, Fig. 6에

서 연소 표면은 종방향으로 후퇴하게 되고, 이로 

인해 화 후 압력은 격하게 발달된 뒤, 평평

한 구간을 생성시킨 후 격하게 감소하게 됨을 

볼 수 있었고, 본 연구 목 에 맞게 실험 할 수 

있는 특정 압력 구간(평탄한 구간)을 생성시키는

데 합했다. 하지만, 동시 화가 실패한 상황인 

Fig. 7을 보면, 연소 표면은 결과 으로 종방향

으로 후퇴하지만, 화코일에 의한 연소표면의 

다차원 효과로 서서히 압력이 상승했다 감소하

게 되는 모습을 보여주고 있다.
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2.4 DB/AB 펄서 작동 시  설정

  Pulse DB/AB T-burner 실험에서 사용한 고체

추진제는 HTPB/AP 계열의 추진제로 음향 안정

성을 하여 알루미늄 입자를 추진제 조성에 첨

가하 다. 입자 크기에 한 향을 배제하고자 

각 크기의 알루미늄l 입자를 같은 비율로 첨가하

도록 하 다. 연소압력 약 460 psi를 상으로 

하여 고체추진제 시편의 연소시간을 측정해 본 

결과 약 0.7 라는 것을 확인하 다. 각 펄스가 

작동되는 시 은 Fig. 8에서 보이는 것처럼  정

상연소가 이 지고 있는 총 연소시간의 2/3에 

해당하는 시 , 화 후 0.47  후에, AB 펄스는 

그 이후 연소가 종료되는 0.7  후에 작동하도록 

하 다.

  본 연구에서 사용된 고체추진제는 가운데 작

은 동심원 모양의 구멍을 갖는 형태로 제작되었

으며, Fig. 1에서 보는 것처럼, 이 구멍 안쪽 뒷

편으로 각 펄서들을 장착했으며 각 펄서와 추진

제 사이에는 격벽이 있어 연소열에 직  노출되

지 않도록 하 다. 그리고 가운데 구멍으로 열이 

달되는 것을 방지하기 해서 실험  진공 

그리스로 차폐하 다. 따라서 각 펄서들이 연소 

간에 폭발하지 않고, 원하는 시 에서 작동할 

수 있었다.

Fig. 8 A total combustion time and an operation timing 

of the DB/AB pulse.

3. 증폭계수 Formulation : 선형 음향에 지 평형 이론

  연소불안정에 의한 선형 음향 동의 증폭 가

능성을 측하는 이론으로 음향 동이 증폭되어 

비정상 불안정 음향 동에 의해 시스템의 연소

불안정성이 유발되는 경우와 음향 동의 시스템 

감쇠가 우월하여 비정상 불안정 음향 동이 억

제되는 경우로 상 로켓모터의 연소불안정성 

한계를 평가하는 방법이다[9,12]. 상 로켓모터

에 한 유동방정식과 이상기체 상태방정식을 

선형화하여 ′   exp    exp
와 같은 식을 사용하여 고 음향학의 음향 동 

이론해와 유사한 형태로 음향 동을 표 한다

[9,12]. 이 식에서 는 음향 동의 증폭과 감쇠

를 나타나는 매개변수로서 증폭계수라 정의한다. 

기에 상 시스템에 자발 으로 생성되는 고

유/선형 음향 동은 연소응답 특성과 주기 인 

유동구조에 의한 음향에 지 공 에 의해 증폭

되며 노즐, 이상 유동  구조진동 등 다양한 감

쇠요인에 의해 체 으로 음향 동이 감쇠될 

수도 있다. 선형해석의 경우 시스템 내부의 비정

상 불안정 음향 동에 향을 미치는 다양한 인

자들의 합으로 를 표 할 수 있으며 각 증폭 

혹은 감쇠인자에 한 기여분을 라 하면 다음

과 같은 표 이 가능하다[12].

   


                (3)

  Eq. 3과 같은 증폭계수를 바탕으로 Culick의 

근사해석법에 한 이론을 개하여 불안정 음

향 동에 향을 미치는 압력섭동과 속도섭동 

등 주요 증폭요인들의 기여도를 평가하 다[9]. 

음향 동 증폭요인에 비해서 연소가스 에 존

재하는 응축상 입자들이 동  항 혹은 열  

항의 형태로 연소실 내에 발생한 음향 동을 

억제하는 경우에는 불안정 음향 동의 감쇠가 

이루어진다. 이 상에 해서 Culick은 다음과 

같은 Eq. 4를 제시한 바 있으며 입자에 의한  

감쇠를 평가하 다[9]. 단 이 경우 입자에 의한 
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감쇠를 정확하게 측하기 해서는 연소실 내

부의 입자 크기 분포에 한 매우 정확한 정보

가 필요하다. 그러나 실제 인 입자 크기 분포 

측정의 어려움이 많은 계로 일반 으로는 

략의 추정 값에 기 하여 해석을 수행한다. 이와 

더불어 특히 축 방향 음향모드에 한 주요 감

쇠요인인 노즐에 의한 감쇠 기여도, 성소산에 

의한 음향 동의 감쇠가 있다. 그리고 고체추진

제의 구조  진동에 의한 음향 동 에 지의 손

실 한 경우에 따라서 고려해야 할 사항  하

나이다.
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 : Ratio of density


: Angular frequency of

acoustic wave

 




: Dynamic relaxation time

 : Specific heat ratio

 : Heat capacity of burnt gas


: Heat capacity of 

condensed phase

  




 : Thermal relaxation time

4. 실험결과  분석

4.1 연소만의 의한 증폭계수,  , Al 함유량 ≠ 0 wt%

  알루미늄이 다량(10 wt% 이상) 함유된 추진제

에 해서 실험을 수행하 다. Fig. 9에서 보면 

약 0.63 와 약 1.045 에서 각각 DB 펄스와 AB 

펄스가 연소 도 과 TABO (Time After Burn 

Out) 구간에서 성공 으로 작동했음을 볼 수 있

었다. 여기서 주목할 부분은 펄스에 의한 압력 

진동이 매우 빠르게 감쇠했다는 것이다. Fig. 10

과 Fig. 11에서 보다시피 각 펄스 작동 이후 발

생한 압력 진동이 매우 빨리 감쇠되어서 감쇠 

계수를 구할 수 없었다.

Fig. 9 The combustion pressure trace of the 

aluminum-heavy solid propellant in the 

T-burner.

Fig. 10 Attenuation of acoustic characteristics after  

DB/AB pulse operation : DB pulse operation.

Fig. 11 Attenuation of acoustic characteristics after  

DB/AB pulse operation : AB pulse operation.
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  일반 으로 알루미늄 입자를 추진제에 포함하

는 이유는 알루미늄 입자가 연소 에 액 화하

여 연소실 내 압력 진동을 감쇠하는 역할과 발

열량을 높여 추력을 상승시키는 역할을 하기 때

문이다. 연소 불안정성 억제 역할을 고려했을 

때, 문헌에 따르면 약 3 wt% 알루미늄 비율이 

억제 효과가 좋은 것으로 알려져 있다[9]. 이 추

진제가 알루미늄 입자를 다량 포함하고 있다는 

것은 연소불안정을 피하기 해서 첨가했다기보

다는 오히려 추력을 향상시키고자 했다라고 볼 

수 있다. 따라서 이 추진제는 연소불안정에 해 

매우 안정한 추진제로써, 외부에서 인가된 교란

이 매우 빠르게 감쇠되어 연소특성을 찾기 한 

과정을 본 연구(Fig. 10과 Fig. 11)에서는 더 이

상 진행 할 수 없었다.

  Fig. 9에서 T-burner 내부 압력 변화를 보면, 

화보조제에 의한 격한 압력의 등락을 보인 

후, 연소가 진행되면서 서서히 압력이 증가된 것

으로 보인다. 이는 추진제 표면에서 국소 으로 

다차원 연소가 발생한 것으로 보이지만, 0.5 와 

0.7  사이에서 압력 변화는 10 psi 로써, 체 

평균 압력의 약 2% 크기의 변화로 무시할 수 있

으며, 입자상 알루미늄의 향으로 펄서에 의해 

발생된 교란이 매우 빠르게 감쇠했기 때문에, 이 

압력 상승은 체 결과에 큰 향으로 작용하지 

못했다.

4.2 연소만의 의한 증폭계수,  , Al 함유량 = 0 wt%

  이 실험은 알루미늄 입자의 향을 배제하고

자 고체추진제 시편에 알루미늄 입자가  포

함되지 않은 추진제에 해서 실험을 수행한 결

과이다. 

   Fig. 12에서 보이는 것처럼 0.9 에서 DB 펄

스와 1.2 에서 AB 펄스가 제 로 작동했음을 

볼 수 있다. Fig. 13은 체 압력에서 평균 압력

을 제외한 압력 섭동 부분만을 도시한 그래 이

다. 약 0.5  부근의 압력 교란은 기 화보조

제의 연소에 의해 발생된 것으로 빠르게 감쇠되

어 실험 상 타이 에 향을 주지는 않았다.
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Fig. 12 The combustion pressure trace of aluminum- 

free solid propellant in the T-burner.
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Fig. 13 The fluctuation of the combustion pressure in 

the T-burner.

  음향감쇠계수를 찾기 하여 압력 데이터를 

DB 펄스와 AB 펄스 부분으로 각각 분리한 후 

주  통과 필터를 사용하여 800 Hz 이상의 고

주  역은 제거하 다. Fig. 14는 필터링 된 

DB 펄스 부분을 확 하여 그린 것이다. 후처리 

과정을 거친 압력 데이터를 바탕으로 주 수 분

석을 해보면 Fig. 15에서처럼 약 420 Hz에서 고

유주 수를 보이고 있다. Fig. 14에서 동의 극

값을 취한 후 Curve fitting을 해보면 감쇠계

수, 는 -5.2 /s-1 로 구해진다. 한 구해진 

고유주 수를 바탕으로 추정하는 내부 연소가스 

유효온도와 음속은 각각 2065 K, 840 m/s 이다. 
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Fig. 14 The pressure fluctuation by the DB pulse 

after data postprocessing, filtered by low 

pass filter, 800 Hz.
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Fig. 15 A spectral analysis of the pressure fluctuation 

of the DB pulse part.

이 과정은 Eq. 5에서 보는 것처럼, 고유주 수, 

T-burner 튜  종방향 길이, 그리고 열역학  상

태량 계식으로부터 구해진다[9].

  




         (5)

 : Natural frequency

 : Speed of sound

 : Axial length of T-Burner

 : Specific heat ratio

 : Universal gas constant


: Effective temperature of

burnt gas
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Fig. 16 The pressure fluctuation by the AB pulse 

after data postprocessing, filtered by low 

pass filter, 800 Hz.
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Fig. 17 The spectral analysis of the pressure 

fluctuation of the AB pulse part.

AB 펄스 부분도 와 동일한 과정을 거쳐 Fig. 

16과 같은 후처리 과정을 거친 압력 선도를 얻

을 수 있었다.

  주 수 분석을 통해 계산된 고유주 수는 Fig. 

17에서 보다시피 약 312 Hz 부근에서 폭을 가지

고 나타나는 것을 볼 수 있었다. T-burner에서 

주 수는 연소실 길이의 함수로 나타나는데 동

일한 조건에서 실험을 했음에도 불구하고 DB 

펄스 부분과 고유주 수 값이 다르게 나타나는 

주된 이유는, AB 펄스가 이론 으로 연소가 정

확히 종료되어서 연소에 의한 향은 배제되고 

열역학  상태량이 연소 과 동일한 지 에서 

작동했어야 하는데, 정확히 작동시키지 못하고 

연소가 종료되고 압력이 떨어지는 부분에서 작
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동했기 때문이다. 따라서 압력이 떨어지면서 온

도가 격히 감소하기 때문에 주 수는 작게 측

정되었고, 이는 Fig. 16을 보면 1.24  이후 시간

이 흘러감에 따라 장이 길어지는 것을 확인할 

수 있다. 한 이런 이유 때문에, 고유주 수를 

나타낸 그래 를 보면 DB 펄스 구간보다 AB 펄

스 구간에서 큰 폭으로 나타나게 된다. 이 부분

에서 추정되는 유효온도는 1144 K로 상된다. 

추정할 수 있는  다른 원인으로, 고체추진제가 

연소되면서 T-burner 종방향 길이가 길어짐에 

따라 고유주 수에 향을 끼쳤을 수 있기 때문

이다. 하지만, T-burner 종방향 길이는 1000 mm 

이고 2개의 추진제 연소로 인한 내부 길이 변화

는 최  14 mm 이기 때문에, 약 1.4% 의 오차

를 갖는다고 볼 수 있다. 이 길이 변화에 의한 

오차는 고유주 수 향에 상 으로 매우 작

은 향을 미치게 된다.

  한편, 연소 특성이 제외된 시스템 특성만을 갖

는 감쇠계수 값은 -13.5 정도로 계산되어졌다. 따

라서 연소효과 만에 의한 추진제 특성을 나타내

는 증폭 계수, 는 DB 펄스에 의한 압력 진동

의 감쇠 계수, 에서 AB 펄스에 의한 압력 

진동의 감쇠 계수, 를 뺀 값으로 약 8.3 /s-1 

정도로 구해졌다.

5. 결    론

  고체추진제의 연소불안정성을 측정하기 한 

T-burner 기법  Pulsed DB/AB method를 

용하여 추진제 내 알루미늄 입자가 다량 함유된 

경우와 0% 함유된 경우에 해서 실험을 각각 

수행하 다.

  알루미늄 입자가 다량 함유된 경우 고체추진

제에 해서는 압력 진동이 매우 빠르게 감쇠되

어, 연소에 의한 증폭계수를 구할 수 없었다. 따

라서 실험에 사용된 추진제는 Pressure-coupled 

instability에 해 안정하다고 할 수 있다.

  알루미늄 함유량이 0%인 경우의 고체추진제에 

해서는 특정 주 수에서의 연소에 의한 증폭

계수를 실험 으로 구하 다.

  실험의 신뢰성과 재 성을 높이는데 필수 인 

문제들을 분석하고 안을 제시하 다.

후    기

  본 연구는 방 사업청과 국방과학연구소의 지

원으로 수행되었으며, 이에 감사드립니다. (계약

번호 UD110095CD, UD130038GD)
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