
I. 서  론

고체로켓모터의 연소불안정이란 연소실 내의 압

력 교란이 연소실 형상 고유의 음향모드와 결합하여 

연소실 평균압력의 5 % 이상의 진폭으로 압력 섭동

이 진동하는 현상을 말한다. 연소불안정이 발생하면 

과다한 압력의 상승 및 열전달로 인해 로켓모터가 파

손되거나 다른 구성품에 악역향을 미치게 된다. 많은 

고체로켓모터의 예기치 못한 연소불안정으로 인하

여 개발기간이 지연되거나 경제적인 손실이 증가한 

사례가 보고되고 있다.[1] 연소 시 발생하는 연소 불안

정 현상은 온도, 압력, 유동구조, 그레인 형상 등에 의

해 유발될 수 있으며, 이를 최소화하기 위하여 연구

가 현재까지 지속적으로 진행되고 있다.[2] 특히, 유동

에 의한 연소불안정 현상은 비교적 최근에 대두되었

으며 아직 원인이 명확하게 알려지지 않았다. 이중 
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노드와의 일치를 해소하기 위해 실린더 파트의 길이를 증가시켰다. 또한 고체로켓모터에서 발생하는 유동 구조에 의

한 불안정성 발생 원인을 분석하기 위하여 음향모드해석과 유동해석을 수행하였다. 설계 변경 전후 그레인 형상을 이

용하여 연소실 내 압력 진동 크기 및 주파수에 대해 정량적 비교를 통해 연소불안정이 저감됨을 확인하였다. 최종적으
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ABSTRACT: Combustion instability occurred in the combustion test of solid rocket motor with large aspect ration 

Length/Diameter (L/D) and cylinder-slot grain. As a result of spectral analysis of the pressure perturbation, it was 
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increased to eliminate the coincidence with acoustic node. In addition, acoustic modal analysis and flow analysis 

were performed to analyze the cause of instability by unsteady flow structure in solid rocket motors. It was 

confirmed that the combustion instability is reduced by quantitative comparison of the amplitude and frequencies 

of the pressure inside the combustion chamber using the grain shape before and after the design change. Finally, 

a combustion test was performed to verify that the combustion instability was resolved as in the flow analysis.
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와류유동 관점에서의 크게 추진제 표면에서 가스분

출 방향과 주유동 방향의 수직 관계(parietal vortex 

shedding),[3] 유동 변화의 동적거동이 강한 인히비터

(obstacle vortex shedding)[4,5]나, 실린더-슬롯과 같은 

그레인 형상(corner vortex shedding)[6]에 기인하여 발

생하는 불안정성에 대한 실험 및 수치적 연구가 수

행 중에 있다. 따라서 본 연구에서는 실린더에서 슬

롯(slot)으로 확장하는 그레인 형상을 지닌 고체 로켓 

모터에서 발생하는 유동에 의한 불안정 발생 원인에 

대해 분석하고 감쇄 방안에 대해 연구하였다.

II. 연소시험 및 설계변경

본 연구에 사용된 고체로켓모터는 초기 설계 단계

에서 높은 종횡비와 고충전을 위하여, 추진제 형상

을 Fig. 1과 같은 Cylinder-Slotted로 선정하였다. 또한 

높은 비추력을 가지도록 알루미늄이 다량으로 포함

되어 있는 추진제를 적용하였다.

설계된 로켓모터의 연소시험을 수행한 결과 Fig. 2

와 같이 점화 후 연소초기에 압력진동이 발생하였으

며, 그 진동은 전체 연소시간의 40 %까지 유지되었다. 

압력데이터를 일정한 시간간격으로 Spectrum analysis

를 수행한 결과 Fig. 3과 같이 280 Hz, 562 Hz, 844 Hz임

을 확인하였다.

로켓모터의 길이방향모드 주파수는 다음과 같은 

식을 이용하여 계산한다. 여기서 은 길이방향 첫 

번째 모드의 주파수, 는 연소가스의 음속, L은 연소

실 길이이다.

 

 (1)

Fig. 3. (Color available online) Result of spectrum analysis (Case 1).

Fig. 1. (Color available online) Rocket motor and 

cross section diagram. Fig. 2. Pressure of solid rocket motor (Case 1).
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Eq. (1)에서는 추진제 가스의 물성치를 적용하여 음

속을 계산하였으며, Eq. (2)에서는 계산된 음속과 연

소실 길이를 이용하여 주파수를 획득하였다. 이론적

으로 계산된 로켓모터의 길이방향모드 주파수는 

289 Hz로 연소시험결과에서 분석한 값과 거의 동일

함을 확인할 수 있다.

따라서 길이방향모드 불안정을 해소하기 위해 로

켓모터 설계 변경을 시도하였다. 연소불안정 현상이 

발생한 로켓모터의 경우 추진제 그레인의 형상을 변

경시켜 모터내의 음향장을 변화시키거나 속도연계

함수에 영향을 주는 방법을 사용한다. 또는 추진제

의 응답함수와 입자감쇄에 영향을 주는 금속입자를 

첨가함으로써 추진제의 조성을 바꾸어 추진제 연소

특성을 변화시키는 방법을 사용한다.[7] 

본 연구에서는 추진제 그레인 형상을 변경하는 방

법을 사용하였는데 실린더 직경은 같으나 실린더 길

이와 슬롯의 깊이를 변경하였다. 현재 설계된 추진

제 형상(Case 1)은 실린더 길이가 모터 Cavity의 중간 

길이에 해당되어 실린더 끝이 음향학적 노드점에 해

당한다. 그러므로 실린더 길이를 1.15배 더 길게 슬롯

의 깊이는 0.84배 얕게 설계를 변경하였다(Case 2). 이

러한 형상 결정은 로켓모터의 성능 변화를 가능한 

작게 하면서 축방향 음향 모드의 가진과 소멸을 확

인하기 위함이다. 변경 전 후의 추진제 형상은 Fig. 4

와 같다.

III. 모드해석 및 유동해석

연소불안정현상이 발생된 추진제 형상과 설계 변

경된 추진제 형상에 대해 유한요소법을 이용하여 음

향모드 및 공진 주파수를 계산하였다. 계산된 음향

모드의 공진주파수는 Table 1과 같다. 실린더 형상과 

슬롯 형상이 결합되어 있는 구조의 경우에는 고차 

공진주파수가 1차 공진주파수의 정수배가 아님을 

확인할 수 있었으며, 연소실 형상 변화에 대한 음향

모드 및 공진 주파수의 차이는 크지 않음을 확인할 

수 있었다.

또한 유동에 의한 불안정성을 확인하기 위해 두가

지 추진제 형상에 대해 내부 유동 해석을 수행하였

다. 로켓모터 내부에서 발생하는 복잡한 난류 유동 

구조를 예측하고 난류 닫힘 문제를 해결하기 위하여 

Large Eddy Simulation(LES) 기법을 사용하였다.

총 격자수가 1.23 × 106로 Fig. 5와 같이 메쉬를 구성

하였으며, 그레인 면에 mass flow inlet, 출구에 pressure 

outlet, 나머지 표면에 wall 경계조건을 입력하였다. 

연소가스의 열역학 특성치는 Chemical Equilibrium 

with Application(CEA)로부터 계산하였다. 그레인 면

의 수직으로 유입되는 유량은  ⋅ , 온도

는 3850 K이다. 계산 속도를 증대하기 위하여 계산 

Fig. 4. (Color available online) Comparison of rocket 

motor and cross section diagram.

Table 1. Natural frequency derived from acoustic 

mode analysis.

Mode 1 Case 1 Case 2

1 307.0 Hz 299.5 Hz

2 615.0 Hz 611.3 Hz

3 884.6 Hz 884.4 Hz

4 1,182.4 Hz 1,174.2 Hz

Fig. 5. Boundary condition and grid system.
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영역은 총 112개의 블록으로 나누어 Message Parallel 

Interface(MPI) 고속 병렬 처리 기법을 적용하였다.

고체 로켓 내부 압력 진동 및 Fast Fourier Transform 

(FFT) 결과를 Figs. 6과 7에 나타내었다. 압력진동 그

래프는 Probe 1, 3, 5 위치에 대하여 두 케이스를 비교

한 결과이다. 두 형상 모두 실린더보다 슬롯에서 더 

큰 압력 진동이 나타나며, 특히 Probe 5 위치에서는 

압력진동이 급격히 증가함을 보이고 있다. 이는 

Probe 3 위치에서 생성된 와류가 후방돔(Probe 5 위

치)에 부딪히면서 압력섭동이 증가하기 때문이다. 

또한 Probe 5 위치에서 Case 2는 Case 1보다 큰 압력 진

동을 보여주는데, Fig. 7의 주파수 분석 결과에서 

Case 2는 Case 1에 비하여 낮은 주파수 대역을 가지고 

있으므로 연소실 내에서의 에너지의 전달속도가 느

리다고 판단할 수 있다. 하지만 추진제에서 공급되

는 에너지는 유사하기 때문에 후방돔에 부딪히는 하

나의 와동이 가지는 에너지는 더 크다고 할 수 있으

며, 이로 인하여 큰 압력 진동을 야기할 수 있다. 이를 

통하여 동일한 물성치, 온도 및 질량 유량조건에서 

실린더의 길이와 슬롯의 깊이가 압력진동에 영향을 

줌을 알 수 있다. Fig. 7의 FFT 결과를 보면, Case 1에

서는 424 Hz, Case 2에서는 370 Hz가 지배적으로 나타

나고 있다. 이는 축방향 1차 모드에 해당되며 연소실 

전반적으로 축방향 1차 모드가 지배적으로 존재함

을 의미한다. 그리고 실린더 부의 중심인 Probe 2 위

치에서는 축방향 1차, 2차, 3차 모드가 뚜렷하게 나타

나는데 이는 실린더에서 안정적으로 각 모드가 형성

되었기 때문이다. 슬롯 형상에 의하여 와동이 떨어

Fig. 6. (Color available online) Pressure perturbation history at 1, 3, 5 points of case 1 (left), case 2 (right).
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Fig. 7. (Color available online) Power spectral densities of pressure at each points of case 1 (left), case 2 (right).
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져나가는 Probe 3에서는 와동생성주기가 1차 모드와 

상호작용하여 2차 3차 모드 등의 고주파는 대부분 

사라지는 것으로 판단된다. Case 2의 Probe 1 위치에

서는 지배적인 주파수가 보이지 않는데, Case 2에서

는 실린더 길이를 15 % 길게 하여 실린더 끝에서의 

음향 노드 점을 피했기 때문에 압력진동파가 거의 

사라짐을 알 수 있다. 즉, 실린더-슬롯의 조합된 그레

인 형상에서 실린더의 길이는 축방향의 노드 점을 

피함으로서 저주파의 압력 진동을 소멸시킬 수 있을 

뿐만 아니라 다른 주파수대의 압력 진동도 감쇄하는

데 도움을 준다는 것을 의미한다.

유동해석 결과상으로도 축방향 모드가 반경방향 

또는 접선방향 모드보다 더 지배적인 불안정발생 모

드인 것을 확인 할 수 있다. 본 연구에 적용된 로켓모터

의 연소불안정현상의 원인이 저주파에 의해 발생하였

음을 연소시험을 통하여도 확인하였다. 즉, 고주파의 

경우에는 대부분이 감쇄되었을 것으로 판단된다.

IV. 설계변경 후 연소시험

설계 변경된 로켓모터의 연소시험을 수행한 결과 

아래 Fig. 8과 같이 Case 1에 비해 압력진동 현상이 크

Fig. 8. (Color available online) Pressure of solid rocket 

motor (case 2).

Fig. 9. (Color available online) Result of spectrum 

analysis (Case 2).

Fig. 10. Pressure and thrust oscillation comparison. 
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게 감소함을 알 수 있다. 얻어진 압력 데이타를 일정

한 시간 간격으로 Spectrum analysis를 수행한 결과 

Fig. 9와 같이 특정한 주파수가 나타나지 않은 것으

로 미루어 Case 1에서 발생되었던 연소불안정 현상

이 사라졌음을 알 수 있다.

Fig. 10에서는 Case 1과 Case 2의 연소시험에서 얻

어진 압력과 추력 데이터를 이용하여 진동의 크기를 

비교하였다. 연소불안정 현상이 발생한 Case 1에 비

해 Case 2의 경우 진동폭이 현저하게 감소하였음을 

알 수 있다.

V. 결  론

종횡비(Length/Diameter, L/D)가 큰 로켓모터에 흔

히 사용되는 실린더-슬롯형 그레인의 경우 저주파

인 길이방향 압력진동현상이 자주 발생하며, 이 현

상을 제거하기 위해 추진제 그레인의 형상을 변경하

거나 추진제의 조성에 금속입자를 첨가한다. 본 연

구에서는 금속입자가 다량으로 포함된 추진제에서 

연소불안정이 발생됨에 따라 추진제 그레인 형상을 

변경함으로 연소불안정을 제거하였다. 초기에 설계

된 추진제 형상(Case 1)은 실린더 길이가 음향 모드

의 노드 점에 있는 형상이며 설계 수정된 형상(Case 

2)은 노드 점을 피해 있는 형상이다. 내부 유동에 의

해 발생하는 불안정성에 대한 원인을 분석하기 위하

여 실린더-슬롯 그레인형 고체 로켓 모터에 대해 음

향모드해석 및 유동해석을 수행하였다. Case 1, 2에

서 각각 축방향 1차모드에 해당하는 424 Hz, 370 Hz

와 고주파 하모닉 주파수가 나타났으며, 압력측정위

치인 Probe 1에서 Case 2는 Case 1에 비하여 압력 진동

이 거의 소멸되었음을 확인하였다. 또한 설계 변경

된 로켓모터의 연소시험을 통하여 해석된 결과와 같

이 실제로 연소불안정 현상이 사라짐을 확인하였다. 

따라서 유사한 추진기관 그레인 설계단계에서부터 

연소불안정 현상을 회피하는 기준으로서 활용할 수 

있을 것으로 기대된다. 
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