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ABSTRACT

  As a evaluation method of combustion stability in a liquid rocket engine thrust chamber, external 

disturbance devices are used. In the paper, the study on pulse-gun ignition tests for a combustion 

stability rating test of a thrust chamber was performed. Charging volume of pulse-guns was 

determined by confirming the intensities of the pressure waves from the ignition tests in the cold-flow 

conditions. While using same injector head, combustion instabilities were not encountered during 14 

hot-firing tests without pulse-guns but combustion instabilities were triggered by pulse-gun ignition 

during 2 hot-firing tests. The results showed that the pulse-gun ignition test could be the evaluation 

method and could reduce the hot-firing test number for the stability rating of a thrust chamber.

       록

  액체로켓엔진 연소기의 연소안정성을 평가하기 한 방법으로 연소 시 외부 교란을 공 하여 안정성 

특성을 확인하는 방법이 사용된다. 본 논문에서는 연소기의 연소안정성 평가시험을 한 펄스건 기폭

시험에 한 연구를 수행하 다. 비연소조건에서 펄스건 기폭시험을 수행하여 압력 의 강도를 확인함

으로써 펄스건의 장약량을 결정하 다. 동일한 연소기 헤드에서 펄스건이 용되지 않은 14번의 연소

시험 동안 연소불안정이 나타나지 않았지만, 펄스건이 용된 두 번의 탈설계  조건에서는 연소불안

정 상이 발생하 다. 이로부터 펄스건을 이용한 기폭시험이 연소안정성 평가의 방법이 될 수 있음을 

확인하 으며, 연소안정성 정을 한 연소시험 횟수를 일 수 있는 방법임을 제시하 다.
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Pulse-gun(펄스건), Combustion Instability(연소불안정)
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1. 서    론

  연소불안정 문제는 액체로켓 엔진, 램제트 엔

진, 가스터빈 엔진 등의 개발 에 종종 발생하

여 개발 기간  비용을 증가시키는 원인이 된

다[1,2]. 연소불안정은 음향, 진동 등 시스템의 

동특성과 연소의 연동에 의해 발생하며, 일반

으로 압력 섭동과 열방출 섭동의 상 계를 나

타내는 Rayleigh criterion으로 설명된다. 수십 

년 동안의 연구에도 불구하고 연소불안정을 선

제 으로 측하는 것은 불가능하며, 아직도 많

은 부분을 경험에 의존하여 개발을 진행하게 된

다[3,4]. 액체로켓엔진 연소기의 경우 연소불안정

의 수동제어 방법으로 배 이나 음향공을 사용

하기도 한다[5].

  액체로켓엔진 연소기의 연소안정성을 확인하

는 방법으로는 수많은 연소시험을 통하여 자발

(spontaneous) 연소불안정을 통계 으로 확인

하는 방법과 폭약이나 펄스건(pulse-gun) 등을 

이용 임계치 이상의 인 인 압력 교란을 연소 

에 공 하여 교란의 증폭여부나 감쇠시간을 

측정하는 방법이 있다. 후자의 방법은 자에 비

해 연소기의 연소불안정을 단하기 한 연소

시험 횟수를 크게 일 수 있는 장 이 있다. 한

국항공우주연구원에서 개발이 수행되었던 30톤

 연소기의 경우 60  연소시험이 성공 으로 

이루어졌으며, 연소시험  연소실 내에서의 압

력 섭동은 연소실 압력 비 2.5% 미만으로 매

우 안정 이었다[6,7]. 한 펄스건을 이용한 

SRT (Stability Rating Test) 연소시험을 설계  

 탈설계 에서 수행하여 연소안정성을 검증하

으며, SRT에 의해 유도된 압력 는 수 ms 내

에 안정 으로 감쇠되었다[8]. 

  Fig. 1의 F-1 엔진 개발 과정을 살펴보면 기

에는 자발  연소불안정 상이 발생하여 연소

기 헤드를 수정하 고, 이후 폭약 테스트(bomb 

test)에 의해 유발된(triggered) 연소불안정이 발

생하여 분사기  배 의 형상을 변화시켰음을 

알 수 있다[9]. 이 듯 미국에서는 F-1 엔진 개발

시 부터 SRT 연소시험을 수행하여 개발 시간을 

단축하려 하 음을 알 수 있다. 참고문헌[4,10]을 

Fig. 1 Development history of F-1 engine.

살펴보면 미국 뿐 아니라 러시아에서도 액체로

켓엔진 개발에서 SRT 시험을 필수 으로 수행하

고 있음을 알 수 있으며, SRT 기폭량 기   

감쇠시간(decay time)에 한 정의를 알 수 있다.

  한국형발사체 개발사업을 해 7톤  액체로

켓엔진 연소기가 개발 이며 SRT 연소시험을 

진행하고 있다. 본 논문에서는 SRT 연소시험을 

해 수행된 1) 모델 연소실을 이용한 비연소조

건에서의 펄스건 기폭시험 결과를 살펴보고, 2) 

펄스건을 이용한 7톤  연소기 첫 시제에서의 

SRT 연소시험 결과를 살펴 으로써 액체로켓엔

진 연소기 개발에서 연소안정성 평가시험의 

요성을 기술하고자 한다. 

2. 비연소조건에서의 펄스건 기폭시험

  펄스건을 이용한 SRT 연소시험 에 펄스건 

기폭에 의한 압력 의 강도를 확인하기 해 모

델 연소실을 이용한 비연소조건에서의 펄스건 

기폭시험을 수행하 다. Fig. 2는 펄스건 기폭시

험을 해 제작된, 7톤  연소기와 노즐목까지 

동일한 내부 형상을 갖는 모델 연소실이다. 7톤

 연소기와 동일하게 펄스건  동압센서(DP1, 

DP2)를 치하 으며, 동압센서로는 PCB사의 

123A24 모델을 이용하 다. DP1 센서는 펄스건

에 해 원주방향으로 거의 칭인 169°에 치

하며, DP2 센서는 펄스건에 해 34°에 치한

다. 횡방향 연소불안정 시 치별 노드 분포를 

측정하기 해 참고문헌[10]에서와 같이 DP1 센
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Fig. 2 Model chamber and locations of dynamic 

pressure sensors and pulse-gun.

 

pressure wave guidance 

device

pulse-gun

Fig. 3 Pulse-gun with pressure wave guidance device.

서와 DP2 센서는 원주방향으로 135° 떨어지게 

설치되었다.

  모델 연소실을 기체질소를 이용 70 bar로 가

압한 상태에서 펄스건 용량을 600 mg, 1400 mg

로 바꾸어가며 기폭시험을 수행하 다. 펄스건과 

연소실 사이에는 30° 압력  유도장치를 이용하

여 펄스건 기폭에 의해 쇄된 멤 인이 연소

실 벽면을 손상시키는 것을 방지하 다(Fig. 3).

Fig. 4 Dynamic pressure resulting from 600 mg 

pulse-gun ignition test.

Pulse-gun capacity 600 mg 1400 mg

DP1 [raw, bar] 13.1 41.9

DP1* [filtered, bar] 7.5 36.1

DP2 [raw, bar] 8.4 21.8

DP2* [filtered, bar] 6.4 14.8

* 50~10,000 Hz bandpass filtering

Table 1. Peak value of dynamic pressure resulting 

from pulse-gun ignition tests.

  Fig. 4는 600 mg 펄스건 기폭에 의한 동압 섭

동 결과를 나타내며, 최  10 bar 내외의 압력

가 발생하 다. 비연소조건에서의 펄스건 기폭시

험 결과들을 Table 1에 정리하 으며, 1400 mg 

펄스건이 600 mg 펄스건에 비해 2~3배 정도 높

은 값을 나타내었다. 7톤  연소기 연소시험 동

압 데이터들은 일반 으로 50~10,000 Hz 역 

필터링을 하기 때문에 펄스건 기폭시험도 필터

링 처리된 결과값을 Table 1에 표기하 다.

  참고문헌[4]에 의하면 7톤  연소기 SRT 시험

을 한 펄스건의 압력 는 6.4 bar 이상이어야 

하며, 참고문헌[10]에 따르면 압력 는 7 bar 이

상이어야 한다. 이러한 를 참고해 볼 때 7톤  

연소기 SRT 연소시험에 600 mg 용량의 펄스건

을 용하는 것이 가능하다고 단되었으며, 

SRT 연소시험을 해 600 mg과 1000 mg의 용

량을 갖는 펄스건을 제작하여 사용하 다.

[s]
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3. SRT 연소시험

  7톤  연소기에 한 개념설계는 참고문헌[11]

에 정리되어 있으며, 본 연구에서는 Fig. 5에서

와 같이 노즐 팽창비 1.5의 단축 노즐을 갖는 연

소기을 사용하여 연소시험을 수행하 다. 연소기

는 크게 헤드부, 1차 막냉각을 포함하는 실린더

부, 2차 막냉각링, 노즐목부로 구성되며 각 부는 

볼트 체결로 한 몸체로 결합된다. 노즐목부 끝단

에서 유입된 로신은 노즐목부의 냉각채 을 

지나 노즐목부 상단에서 튜 를 통해 실린더부 

끝단으로 유입되며, 다시 실린더부의 냉각채 을 

흐른 후 실린더부 상단에서 배 을 통해 연소기 

헤드로 유입되어 와류형 분사기를 통과하면서 

연소실 내부로 분사되게 된다. 

  Fig. 6은 연소시험장에 장착된 연소기의 모습

을 나타내며, 연소시험  연소기 내 압력, 온도 

 동압력을 측정하기 한 센서들이 연소기와 

배 에 설치되어 있다.

 

Fig. 5 Thrust chamber with short nozzle.

Fig. 6 Thrust chamber installed in the test stand.

  본 연구에 사용된 연소기 헤드는 SRT 연소시

험  다른 종류의 연소실들과 결합되어 14번의 

연소시험에 사용되었으며 모든 시험에서 연소불

안정이 발생하지 않았다. 본 연구에서 SRT 연소

시험은 세 번 수행 되었으며, 설계 에서 한 번, 

설계 에 비해 압력과 혼합비가 낮은 탈설계

에서 두 번 연소시험이 이루어졌다. 연소기 시험

역은 엔진의 비행작동 역에 연소압 10%, 혼

합비 5%의 여유를 갖도록, 혼합비 2.17~2.76, 연

소압 59.7~81.3 bar 역의 탈설계 을 갖는다.

3.1 설계  SRT 연소시험

  7톤  연소기의 설계  조건에서의 연소실 압

력은 70 bar, 혼합비는 2.45이다. 펄스건을 이용

한 SRT 연소시험은 설계 에 근 한 연소실 압

력 70.5 bar, 혼합비 2.36 역에서 수행되었으

며, 600 mg 펄스건과 30° 압력  유도장치를 이

용하 다. 연소시험은 약 5  동안 진행되었으며 

연소 종료 약 0.5  에 펄스건을 기폭하 다.

  설계  연소시험 시의 시간에 따른 연소실 내 

압력 섭동 결과를 Fig. 7에 도시하 다. 펄스건

은 9.8 에 기폭 되었으며, 압력 는 빠르게 감

쇠되어 압력 섭동이 커지는 상은 나타나지 않

았다. DP1 센서 기 으로 기폭 압력은 필터링 

 14 bar, 필터링 후 12.3 bar이며, DP2 센서 

기 으로는 필터링  9.1 bar, 필터링 후 8.5 

bar로 계측되었다. 비연소시험과 동일하게 DP1 

센서 값이 DP2 보다는 높게 계측이 되며, 기존 

결과[12]와 동일하게 연소시험 시 계측된 압력  

값이 비연소시험 보다는 높게 나타났다. 연소실 

내 압력 섭동의 RMS (Root-Mean-Square) 값은 

0.5 bar 수 으로 연소실 압력 비 1% 미만의 

매우 안정 인 연소특성을 보 다.

  감쇠시간은 DP1 센서 기 으로 1.3 ms, DP2 

센서 기 으로 0.5 ms로 계산되었다. 참고문헌

[4]의 기 에 의하면 SRT 시험에 의한 감쇠시간

은 15 ms 이하여야 하며, 참고문헌[10]의 기 으

로 연소실의 1T (first tangential mode)인 4188.6 

Hz에 해서 감쇠시간은 19.3 ms 이하여야 한

다. 따라서 설계  조건에서 본 연소기는 연소안

정성 마진을 충분히 갖고 있다고 단된다.
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Fig. 7 Filtered dynamic pressure during SRT hot-firing 

test at design point.

4 5 6 7 8 9 10 11 12-40

-20

0

20

40

 

 

DP1

4 5 6 7 8 9 10 11 12-40

-20

0

20

40

Time [sec]

P
re

ss
. F

lu
ct

ua
tio

n 
[b

ar
]

 

 

DP2

Fig. 8 Filtered dynamic pressure during SRT hot-firing 

test with 1000 mg pulse-gun.

Fig. 9 Raw dynamic pressure during SRT hot-firing 

test with 1000 mg pulse-gun.

3.2 탈설계  SRT 연소시험

  액체로켓엔진 연소기는 엔진이 작동하는 역

을 포함하는 탈설계  역에서 연소성능  연

소안정성을 검증해야 한다. 설계 에 비해 연소

Fig. 10 Raw dynamic pressure during SRT hot-firing 

test with 600 mg pulse-gun.
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Fig. 11 Power spectrum of dynamic pressure 

during combustion instability.

실 압력  혼합비가 낮은 탈설계 (연소실 압

력: 59.7 bar, 혼합비: 2.17)에서 SRT 연소시험을 

수행하 다. 탈설계  첫 번째 SRT 연소시험은 

1000 mg 펄스건과 30° 압력  유도장치를 이용

하 으며, 두 번째 연소시험은 600 mg 펄스건과 

30° 압력  유도장치를 사용하 다. 두 번의 탈

설계  SRT 연소시험에서 펄스건 기폭에 의해 

유도된 연소불안정이 발생하 다. Fig. 8, 9, 10

에서 보는 것과 같이 펄스건 기폭 까지 안정

이었던 연소 특성이, 펄스건 기폭 이후 압력

가 감쇠되지 못하고 연소불안정을 유도하 다. 

  연소실 내 압력 섭동은 ±25 bar 수 으로 연

소실 압력 비 ±40%의 매우 큰 연소불안정이 

발생하 으며, Fig. 8에서 볼 수 있듯이 10  이

[s]

[s]

[s]

[s]
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후 DP2 센서는 손상이 발생하여 계측을 할 수 

없었다. DP1 센서 기 으로 압력 섭동의 RMS 

값은 15 bar 내외로 연소실 압력 비 21% 수

이었다. 연소불안정 시 압력 섭동의 워스펙트

럼을 Fig. 11에 도시하 으며, 연소기의 1T 모드

에 해당하는 4000 Hz에서 큰 에 지 값을 갖는 

것을 알 수 있었다.

  앞에서 언 하 듯이 동일한 연소기 헤드를 

이용한 17번의 연소시험이 수행되었다. 펄스건을 

용하지 않은 기 14번의 연소시험은 모든 운

조건을 포함하는 설계   탈설계 에서 수

행되었음에도 연소불안정이 발생하지 않았지만, 

펄스건을 이용한 SRT 연소시험에서는 외부 압력 

교란이 연소실 압력의 20% 정도로 과도하지 않

음에도 두 번 만에 연소불안정이 발생하 다. 이

듯이 SRT 연소시험은 설계, 제작된 연소기 시

제의 연소안정성 여부를 빠르게 단하는데 큰 

도움이 되는 것을 알 수 있다.

4. 결    론

  7톤  연소기 기 모델을 상으로 펄스건을 

이용한 연소안정성 평가시험을 수행하 다. 설계

 조건에서는 펄스건 기폭에 의해 연소불안정 

상이 야기되지 않았으나, 연소실 압력과 혼합

비가 낮은 탈설계  조건에서는 펄스건 압력

에 의해 연소실의 1T 모드에 해당하는 연소불안

정 상이 발생하 다. 외부교란 없이 연소기의 

연소안정성 마진을 단하기 해서는 신뢰성 

확보를 해 무수히 많은 연소시험을 수행해야 

하나, 펄스건을 이용한 연소안정성 평가시험을 

수행함으로써 설계된 연소기 한 연소시험 횟

수를 상당히 일 수 있음을 확인할 수 있었다. 
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