
46    
Journal of the Korean Society of Propulsion Engineers 
Vol. 22, No. 3, pp. 46-52, 2018

Nomenclature
Received 15 June 2017 / Revised 21 September 2017 / Accepted 26 September 2017
Copyright Ⓒ The Korean Society of Propulsion Engineers

pISSN 1226-6027 / eISSN 2288-4548

Research Paper DOI: http://dx.doi.org/10.6108/KSPE.2018.22.3.046

배 이 장착된 로켓 연소기의 선형 안정성 해석

이수용 a, *

Linear Stability Analysis of a Baffled Rocket Combustor

Soo Yong Lee a, *

a Rocket Engine Team, Korea Aerospace Research Institute, Korea
* Corresponding author. E-mail: sylee@kari.re.kr

ABSTRACT

  A simple Crocco's  time delay model and linear analysis of fluid flow coupled with acoustics 

are combined to investigate the high frequency combustion instability in the combustion chamber of 

LOX/hydrocarbon engines. The partial differential equation of the velocity potential is separated into 

ordinary differential equations, and eigenvalues that correspond to tangential resonance modes in the 

cylindrical chamber are determined. A general solution is obtained by solving the differential equation 

in the axial direction, and boundary conditions at the injector face and nozzle entrance are applied in 

order to calculate the chamber admittance. Frequency analysis of the transfer function is used to 

evaluate the stability of system. Stability margin is determined from the system gain and phase angle 

for the desired frequency range of 1T mode. The chamber model with variable baffle length and 

configurations are also considered in order to enhance the 1T mode stability of the combustion 

chamber.

초       록

  액체산소 및 탄화수소를 사용하는 연소기의 고주파 연소불안정을 해석하기 위해 단순모델로서 

Crocco의  시간지연 연소모델을 적용하고, 음향과 커플된 연소기 내 유동에 대해 선형해석을 수행

하였다. 변수분리를 통해 편미분 포텐셜함수 식을 원통좌표계 미분방정식으로 만들고, 연소기의 접선방

향 공진모드에 대한 고유 값을 계산하였다. 분사면 및 노즐입구를 경계조건으로 적용하여 미분식의 해

를 구했다. 시스템의 안정성 판정을 위해 전달함수를 주파수 해석 하였으며, 관심 영역 주파수인 1T 모

드 주변 주파수에서 시스템 게인 및 위상각으로 안정성 여유를 평가하였다. 또한 1T 모드 안정성 향상

을 위해 배플 길이 및 형상에 대한 영향을 평가하였다.

Key Words: Linear Analysis(선형해석), Combustion Instability(연소불안정),  model( 모델), 

Frequency(주파수), Transfer Function(전달함수)
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   : Injector admittance of ox. and fuel

′  ′ : Perturbation of propellant mass 

flow rate

 : Mach No.

  : Pressure index

′  : Pressure pulsation

  : Mixture ratio

  :    

   : Time delay related to propellant 

injection

  : Time delay related to the  

model

  : Velocity

     : Cylindrical coordinate variables

  : Injector, burning and combustion 

chamber Admittance

   : Up and down-stream admittance in 

a combustion chamber

 : Velocity potential

1. 서    론

  로켓엔진 연소기를 설계하고 시험할 때 중요

한 일 중 하나는 고주파 연소불안정을 방지하는 

것이다. 열음향 연소불안정은 연소기 내에서 에

너지가 발생하는 열적인 과정과 압력진동에 해

당하는 음향장과의 상호작용으로 연소에너지가 

음향진동과 동조하여 지속적으로 진동상태를 유

지하는 것으로, 연계과정 중 주도과정에 대한 규

명과 진동발생 및 진행에 대한 해석연구가 진행

되고 있다.

  고주파 연소불안정에 대한 실험적인 연구는 

특정형상의 연소기를 대상으로 비연소상태의 음

향특성 시험 및 연소상태에서 화염전달함수 특

성을 측정하는 것이다. 음향특성 실험은 연소기

의 여러 위치에서 외란을 부가하여 외란 전파에 

대한 반사, 투과 및 흡수특성을 시공간으로 정량

화 하여 음향장의 응답특성을 구한다. 분사과정 

또한 연소불안정에 미치는 영향이 크기 때문에 

이에 대한 특성실험이 중요하지만, 연소를 수반

하는 경우 상호연계 특성을 분리하기 어렵다. 따

라서 로켓 연소기에서 널리 사용하는 와류형 분

사기의 분무특성 실험[1]과 같이 상온에서 분사

기만의 동특성 측정결과를 보고하는 것이 일반

적이다[2,3].

  연소불안정 선형해석은 질유량, 열방출 및 연

소압력의 섭동 간 상관성을 평가함으로서 자발

적으로 야기되는 진동여부를 도출하는 것이다. 

열방출 및 연소압력 섭동 간 위상이동(phase 

shift)을 민감시간지연()과 압력지수()로 구성한 

단순모델이 제안된 이후 기상 및 액상추진제를 

대상으로 선형해석을 적용하여 연소불안정을 해

석한 다수의 연구결과가 보고 된 바 있으며[4,5], 

Mitchell 등은 음향공명기 및 배플을 갖는 연소

기 내 유체유동에 대한 해석모델을 선형 및 비

선형 해석하여 비교 타당성을 입증하였다[6,7]. 

단순 시간지연 연소모델인  모델을 이용한 

고주파 연소불안정 해석 연구로, Kobayashi 등

은 고주파불안정에 영향을 미치는 세부과정으로 

분사 및 연소가 연계하여 연소불안정에 미치는 

영향을 비교분석하였다[9].

2. 연소기의 선형 열음향 해석

2.1 연소기내 고주파 불안정해석

  로켓엔진 연소기의 고주파 불안정성은 연소와 

관련된 추진제 분사, 연소 및 연소기내 음향유동 

특성이 연계된 폐회로에 기인한다. 따라서 연소

기의 고주파 연소불안정 동적 특성은 연소기 내 

음향과 커플 된 열-유동에 대한 선형해석 모델과

Crocco의 시간지연 개념의 단순 모델을 이용하

여 Fig. 1과 같이 세분된 개별과정의 입력함수에 

Injection 
Model

(Injection TF)

Crocco’s Model
(Burning TF)

Chamber 
Acoustics

(Chamber TF)′

′


′
′

′
′

Fig. 1 Schematic diagram of combustion.
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대한 응답함수로 표현되는 전달함수로 이해할 

수 있다[4,9].

2.2 추진제 분사

  분사기를 통해 분사된 추진제 질유량 섭동에 

대한 연소압력 섭동 간 상관관계는 Eq. 1과 같

이 무차원 섭동식으로 표현할 수 있다.

 ′ 

′   ′ 

       

⋅⋅
 ⋅



(1)

  식에서  및 는 산화제 및 연료 분사기어

드미턴스이다. 무차원식에서 밀도, 압력은 평균

값으로 나누어 정규화 하고, 질유량은 총유량으

로 무차원화한다.

2.3 연소과정 모델 식

  연소과정 전달함수는 Crocco의  모델인 

진동 연소(intrinsic oscillation combustion) 관계

인 Eq. 2로 표현한다.

  exp (2)

2.4 연소기 전달함수()

  연소기 전달함수는 연소가스 섭동에 대한 연

소압력 섭동을 나타내는 응답함수로 다음과 같

이 연소기 어드미턴스로 표현된다.




≡ ′ 

′
(3)

  연소기내 압력섭동 및 연소가스의 상관관계를 

구하기 위해 가스유동을 등엔트로피 조건 압축

성 유체이며, 와류유동이 없다는 가정 하에 다음

과 같이 질량 및 모멘텀 식을 풀어 음향장 내 

압력 및 속도 관계식인 파동식을 구한다.




∇⋅   (4)




 


∇   (5)

  여기서 압력, 밀도 및 가스 속도를 무차원화하

여 표현하고, 속도포텐셜 함수를 적용하면 다음 

Eq. 6 및 Eq. 7로 표현할 수 있다.

  ∇

′ 






′
⋅∇′


 (6)




′
∇ ′ ∇⋅∇′


∇′   (7)

  또한, 상기 식에서 섭동부분을 섭동진폭과 시

간 섭동분()으로 나누어 표현하면, 연소기 내 

평균유동은 축(z)방향으로만 존재하므로 마하수

로 무차원화하여 표현할 수 있다. 이로부터 선형

화 한 유동식은 Eq. 8과 같다.

′   

 





 




∇


 




 
 

(8)

  Eq. 8의 경계조건으로 분사면(  )과 노즐면

(   )을 적용하는데, 연소면은 분사면으로부터 

 시간지연관계를 이용하여 Eq. 9의 경계조

건을 적용하고, 노즐에서의 경계조건은 Eq. 10과 

같다.

′  ⋅′  ′   (9)

  그리고,



∣
  



∣
  

   ∣
  



∣
  

 


∣

  

(10)

  연소기 어드미턴스를 구하기 위해서는 분사면 
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Fig. 2 Up and down-stream admittance.

Fig. 3 Chamber admittance.

및 노즐에서의 경계조건인 Eq. 10을 적용한 후 

연소 면에서 두 식을 연속시켜 Eq. 11의 연소기 

어드미턴스 식을 얻는다[8].

  ′
′

     

 




  

 







 


(11)

  Eq. 11에서 는 Eq. 10의 분사면 경계조건

  을 적용하여 구한 상류 어드미턴스이며, 

는 연소기 노즐입구 경계조건  을 적용

한 연소기 하류 어드미턴스 이며,   및 

는 각각 상류 및 하류의 평균밀도 및 음속이다. 

또한  는 비열비이다.

  이로부터 Table 1 형상의 원통형 연소기에 대한 

어드미턴스 계산결과는 Fig. 2 및 Fig. 3과 같다.

2.5 주파수 해석에 따른 연소불안정 평가

  연소불안정 해석은 관심을 갖는 주파수범위에

서 주파수에 따른 연소 시스템 이득을 계산하는 

Item Value Item Value

 1.00  0.50

 1.73  30〫

 0.93  1.10

 1.34  0.75

 2.27  0.31

Table 1. Specification of combustion chamber.

Item Value Item Value

 1.00 ∆ 0.38

 0.29 ∆ 0.17

 0.71 ∆ 0.25

 1.00 ∆ 0.03

∆ 0.55 ∆ 0.22

Table 2. Operating condition.

것으로 이를 위해 전술한 세부과정 전달함수의 

특성파악이 필요하다. 시간미분을 주파수 도메인

으로 전환하는 주파수분석방법은 전달함수의 특

성을 효과적으로 파악할 수 있다[10,11]. 즉 s 대

신 복소 주파수( → ,   )를 대입하여 계

의 이득 및 위상각을 구하는데, 대표적인 계산결

과로 계의 이득과 위상각은 Fig. 4와 같다.

  계의 안정성은 관심주파수에서 이득 여유와 

위상 여유를 판단하는 것으로 실제 적용에서는 

위상각이 -180°에서 이득 값이 1 이상인 경우 불

안정한 것으로 판정한다. 즉 안정한계에 대한 시

스템 특성식 Eq. 12를 만족하는 조건으로 Eq. 13

을 적용한다[5].

      (12)

∣∣ 

∣arg∣± 
(13)

  단, Eq. 13의 위상 조건을 고려할 때 연소시스

템의 세부 단계 전달함수에서는 시간지연 만 발

생하므로, -180° 위상각이 물리적인 의미를 갖지

만 주기함수의 특성에 따라 +180°를 병기한다.
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2.6 연소기제원 및 운영조건

  해석에 사용하는 연소기는 원통형으로 구성하

였으며, 노즐부의 수축반각 30 〫 를 적용하였다. 

연소기의 형상 값은 Table 1과 같이 특성길이로 

나누어 무차원으로 정규화하였으며, 연소기 운영

조건은 정상상태 평균값을 기준으로 압력은 연

소압력, 질유량은 추진제 총질유량으로 나누어 

무차원화 하여 Table 2에 정리하였다. 

3. 해석결과

3.1 연소불안정 판단

  관심 주파수영역을 첫 번째 길이모드에 해당

하는 800Hz 이상에서 3번째 접선모드까지 설정

하여, 이득이 1 이상으로 나타나는 주파수를 확

인하였다. Fig. 4에서 보듯이 주파수 영역 1425 

Hz 및 1865Hz에서 시스템 이득이 1 이상으로 

나타났다. 

  이들은 음향해석으로부터 1T 모드 및 하모닉 

모드로 판단했으며, 특히 1425Hz 주파수영역에

서 위상각이 -180°를 지나므로 시스템이 불안정

할 것으로 판정하였으며, 해당 주파수가 1T 공진

주파수이므로 접선방향 불안정성을 억제하여 연

소안정성을 증진할 수 있는 방안으로 배플 적용

에 대한 효과를 검토하였다.

Fig. 4 System gain and phase angle.

3.2 배플장착에 따른 고주파 안정 효과

  연소기내에 배플이 장착된 경우 Eq. 8은 배플 

공간 및 나머지 연소공간에서 별도의 해를 구한 

다음 두 영역의 접촉면에서 이들을 일치시켜 최

종 해를 구한다.

3.2.1 배  길이에 따른 핑효과

  접선방향의 연소 불안정을 해소하는 방법으로 

널리 사용하는 방법은 분사면 부근의 연소기 공

간에 배플을 설치하여 연소면의 공간을 분할하

는 것이다. 다만, 연소기 내부의 구조물 설치를 

위해서는 냉각이 필요하므로 적정길이의 배플을 

선정하는 것은 의미 있는 일이다. 이에 따라 3개

의 날개를 갖는 배플을 길이를 3mm로부터 

150mm 까지 늘이면서 시스템 이득을 계산하여 

결과를 Fig. 5에 제시했다. 전술했듯이 계가 안

정하기 위해서는 1 이하의 이득 값을 가져야하

며, 결과에서 보듯이 배플의 길이가 증가함에 따

라 시스템은 안정해지는 것으로 나타났다.

  한편 시스템 이득은 배플의 길이증가에 따라 

거의 선형으로 떨어지는 것을 알 수 있었다. 실

제 계산에 적용한 Crocco의  모델에서는 연

소 면에서 연소가 집중하여 완료된다는 가정을 

적용하였기 때문에 배플 길이 증가에 따라 안정

성이 증가하는 것은 Mitchell[6]의 계산결과와 부

합하며, 배플 내에서 댐핑의 주요한 요인 중 하

나는 배플 내 유동손실에 기인하기 때문으로 볼 

수 있다.

3.2.2 배  개수에 따른 핑 효과

  배플 개수가 계의 안정성에 미치는 효과를 파

Fig. 5 Overall system gain with various baffle length.
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악하기 위해, 배플 장착 시 시스템 이득이 1 이

하 값을 갖도록 축방향 배플 길이가 75mm인 배

플을 계산 기준으로 삼았다. 이후 배플 개수를 3

개에서 12개까지 증가시켜 이에 해당하는 시스

템 이득을 구하여 결과를 Fig. 6에 제시했다.

  Fig. 6의 시스템 이득 값은 1T 모드에 해당하

는 것으로, 피크 값을 갖는 주파수에서 이득의 

최대값이 나타난다. 전체적으로 배플 개수가 3개 

이상에서는 이득 값은 거의 변하지 않았다. 즉, 

배플 개수 증가가 안정성에 미치는 영향은 제한

적인 것으로 나타났다.

Fig. 6 Overall system gain with various baffle blade 

numbers. 

Fig. 7 Frequency shift of max. system gain

      a) with respect to the baffle numbers

      b) with respect to the baffle length.

3.2.3 배  효과에 따른 주 수 이동 효과

  관심 주파수 영역에서 시스템 이득이 피크 값

을 갖는 주파수와 연소기의 음향모드에 해당하

는 고유주파수를 비교하였다. 관심 대상은 순수 

1T 음향모드에 해당하는 주파수이며, Fig. 7에 

보인 바와 같이 1T 이상의 높은 주파수인 

1940Hz의 피크는 배플을 설치함에 따라 급격히 

감소하므로 시스템의 안정성에 미치는 영향이 

작다. 그러나 1T 모드의 피크 주파수는 배플의 

개수가 증가함에 따라 점차 낮은 주파수로 이동

하여 12개 배플의 경우에는 1340Hz까지 낮아졌

다. 이러한 주파수 이동은 배플의 길이가 증가하

는 경우에도 유사하게 나타났으며, 150mm 배플 

길이의 경우 1220Hz까지 낮아져 주파수 이동 폭

은 전체 시스템 댐핑이 커질수록 증가하였다.

4. 결론 및 향후 계획

  액체산소 및 케로신을 추진제로 하는 액체로

켓 연소기의 고주파 연소불안정을 해석하기 위

해 선형해석을 수행하였다. 연소기내 고주파 연

소불안정을 야기할 수 있는 분사 및 연소 프로

세스에 대한 단순모델을 적용하고, 연소기 내 음

향과 커플된 유동식을 시-공간 변수분리 후 선형

화를 수행하였다. 원통 좌표로 표현된 2차 미분

식은 분사면 및 노즐입구를 경계조건으로 적용

하여 해를 구했다.

  시스템의 안정성 판정을 위해 주파수 해석을 

수행하였으며, 관심 영역 주파수인 1T 모드에서 

시스템 이득 및 위상각을 구해 시스템의 불안정

여부를 판정하였다. 1T 모드 안정성 확보 방안으

로 길이 75mm인 3개의 날개를 갖는 배플을 기

준으로 배플 효과를 검토하였다. 배플 설치에 따

라 시스템 이득이 중립 안정조건 이하로 떨어져 

1T 모드 불안정이 해소 된다. 배플 길이 증가에 

따라 시스템 이득이 계속 낮아지므로 안정성 향

상에 미치는 효과가 지속적으로 증가하지만, 배

플 개수 증가가 1T 모드 안정성에 미치는 효과

는 급격히 떨어지는 결과를 얻었다. 또한 배플 

길이 및 개수 증가에 따른 형상변경으로 연소기
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의 고유 음향모드 주파수는 낮은 주파수방향으

로 천이하는 것을 확인할 수 있었다.

  해석에 적용한 연소모델은 특정한 시간지연 

을 갖는 연소면에서 연소가 집중하는 단순모델

을 적용하여 실제 연소현상과는 달리 배플의 효

과를 과도 평가할 것으로 판단된다. 향후 연소영

역을 임의의 위치로 확장하는 연소모델을 적용

하고 연소면 경계조건을 확장하는 연구를 통해 

실제 사용하고 있는 복잡한 로켓엔진 연소기의 

불안정 특성 해석결과를 도출할 수 있을 것으로 

생각한다.
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