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ABSTRACT

  3-D linear acoustic analysis has been performed to elucidate damping characteristics of large 

Helmholtz acoustic cavities in FASTRAC combustor. Acoustic impedance concept has been introduced 

to quantify combustion stabilization capacity. For a given acoustic cavity, sonic velocity in cavity to 

achieve an optimal tuning has been determined and satisfactory agreement with the previous results 

has been obtained. Feasible estimation of sonic velocity in acoustic cavity has been devised. Results 

show similar trends without significant deviations, which can be used in the procedure of design and 

verification of acoustic cavity. From the satisfactory results, investigation of other combustors with 

acoustic cavities which have shown combustion instabilities will be done as future works.

초       록

  연소시험을 통한 성공/실패 사례가 있는 FASTRAC 연소기에 대해, 효용성이 검증된 3차원 선형 음

향해석을 수행하여 음향공의 물성치 변화에 따른 감쇠 특성을 파악하였다. 음향공의 동조주파수와 감

쇠능력을 정량화하기 위해 acoustic impedance 개념을 도입하였다. 기하학적 형상이 주어진 상태에서, 

음향공 내부의 음속 변화에 따라 최적의 동조가 가능한 음속을 파악하였다. 최적의 동조가 이루어지기 

위한 음향공 내부의 음속 예측 방법을 제시하였다. 이를 통하여 여러 기하학적 형상을 가지는 음향공

에 대하여 적용하여 감쇠능력을 정량화함으로써 연소안정성의 확보 여부에 대한 검토가 가능할 것이

며, 안정성이 확보되지 못한 경우에 대해서는 그 이유를 명확하게 규명할 수 있을 것이다. 

Key Words: Combustion Instability(연소불안정), Acoustic Cavity(음향공), Resonant Frequency(공진

주파수), Acoustic Impedance(음향 임피던스), Absorption Coefficient(흡수계수), 

Acoustic Conductance(음향 컨덕턴스), Sonic Velocity(음속)

1. 서    론
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  로켓엔진이나 가스터빈 연소기에서의 고주파 

연소불안정 현상은 연소장과 음향장의 상호작용

에 의하여 발생하는 것으로 인식되고 있으며, 이

러한 비정상적인 현상은 최종적인 목표의 달성

에 있어 큰 걸림돌이 되고 있다. 특히 로켓엔진

의 경우에는 발사체 전체 시스템의 임무 달성에 

큰 영향을 주며, 엔진 연소실 또는 분사기면으로

의 과도한 열전달이나 충격파가 발생하여 열/구

조적 건전성을 상실하는 경우가 허다하다[1-5]. 

이러한 연소불안정 현상을 제어하기 위하여 오

랜 기간 다양한 방법이 시도되고 있다. 

  고주파 연소불안정에 대한 해결책으로서 수동

/능동적 방법이 제시되고 있으며, 수동제어기구

로서 대표적인 것은 음향공(acoustic cavity)과 

배플(baffle)을 들 수 있다. 음향공은 분사기면이

나 전체 시스템의 변화 없이 분사기면의 가장자

리나 연소실의 외벽에 설치 가능하지만, 배플에 

비하여 최적의 동조(tuning)를 위하여 세심한 설

계가 필요하다. 최적으로 동조된 음향공은 상대

적으로 좁은 주파수 대역을 가지는 것으로 알려

져 있으나, 연소불안정 현상이 특정한 음향모드

에 의해 발생하는 경우에는 그 효과가 매우 우

수한 것으로 알려져 있다[5,6]. 하지만 최적의 

tuning을 위해서는 음향공과 orifice에서의 음속

이 중요하므로 온도와 화학적 조성 등과 같은 

물성치들이 정확하게 얻어져야만 한다. 기존의 

실험 결과에 의하면 대체적으로 orifice의 길이가 

15 mm 정도까지는 온도의 변화가 극심한 것으

로 알려져 있으며, 그 이후로 30 mm까지는 거

의 균일한 것으로 나타났다[5]. 이러한 특성을 

기반으로, 초기 설계단계에서 대략 음향공 내부

의 온도가 연소실 온도의 1/4~1/3정도로 예측하

거나, 음향공 내부의 음속을 연소실에서의 음속

의 1/2로 가정하기도 한다[7,8]. 바꿔 말하면, 이

러한 예측 방법은 음향공 내부의 물성치 평가가 

매우 어려움과 동시에 중요하다는 것을 반증하

는 것이기도 하다. 

  음향공에서의 물성치와 더불어 연소실과 연결

되는 orifice의 단면적이 매우 중요한 인자로서, 

경험적으로 최소한 연소실 단면적의 4% 정도는 

되어야 정량적으로 음향학적 감쇠 능력을 발휘

할 수 있다고 한다[9]. 최근의 연구를 살펴보면 

그 값을 10~20%로 극단적으로 높게 설정하기도 

했다[7,8]. 실례로 본 연구의 대상인 FASTRAC 

엔진에서 사용된 음향공의 경우, 연소실 단면적 

대비 음향공의 면적은 약 7.25% 정도였다. 이와 

달리 국내에서 개발된 KSR-III 엔진의 경우, 초

기에 채택된 음향공에서는 그 값이 겨우 2.4%밖

에 되질 않았다. 한편 음향공에 필요한 개방면적 

증가는 구조적 또는 냉각 측면에서 분사기 설계

에 영향을 미칠 수 있으며, 질량분포 또는 벽면 

냉각을 위한 바깥쪽 연소유동 형태에 부정적 효

과를 가져올 수도 있음을 유의해야 한다.

  효과적인 음향공을 설계하는 과정은 음향공내 

물성치를 결정해야 하는 어려움과 실제 음향공 

체적이 갖게 되는 3차원적 형상의 복잡성에 의

해 정확한 동조주파수를 구하는 데 있어 시행착

오(trial and error) 방법을 요구하게 되며, 최종

적으로는 실험적으로 검증되어야 한다. 일반적으

로는 사용하는 연료, 작동 압력, 조성비에 따라 

연소실 및 음향공에서의 물성치에 대한 대략적

인 예측값을 확보하는 것이 제일 중요한 일이며, 

만약 물성치에 대해 예측값 또는 실험적인 보정

값이 실 연소시험을 통하여 그 타당성이 검증되

었다면, 남은 문제는 음향공의 형태, 크기, 위치, 

개수에 대해 음향학적으로 최적화하는 과정이 

수행되어야 한다. 

  로켓엔진 연소기에 적용하는 일반적인 음향공 

형태는 여러 가지 문제로 정형적인 Helmholtz 

또는 quarter-wave 공명기와 달라질 수 있으며, 

이 경우에는 고전적 음향이론에 의해 사용되는 

1차원 설계식의 효용성이 떨어지게 된다. 또한 

면적이 큰 공진기가 장착되는 경우에는, 그만큼

의 체적으로 인하여 전체 연소실의 공진주파수 

또한 바뀔 수 있기 때문에 음향공을 포함한 연

소실의 전체 음향학적 거동을 파악해야 한다. 이

에 대한 정량적인 보완책으로써 다차원의 선형

적인 음향해석이 병행되고 있다.[10-13] 

  음향공의 세밀한 동조를 위해서는 그 기하학

적 형상에 따른 영향과 더불어 음향공 내부의 

물성치 효과에 대한 고찰도 필요하다. 일반적으

로 연소실 내부의 물성치는 평가가 수월하지만, 
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음향공 내부의 물성치를 제대로 평가하기는 어

려운 실정이다. 따라서 본 연구에서는 실제로 음

향공이 채택된 로켓엔진 연소기인 FASTRAC 연

소기에 대하여, 실 연소시험에서 획득된 시험 데

이터[7,8]를 바탕으로 하여 음향공 내부의 물성

치 변화에 따른 음향공의 감쇠 능력을 정량화하

고, 실제 연소시험을 통하여 계측되는 온도로부

터 음속을 평가하는 방법을 제안하였다. 이를 바

탕으로 불안정 모드에 음향공을 동조시키는 절

차를 검증/확립하고자 하였다.

2. 음향해석

2.1 고전적 음향공 설계

  음향공은 대상에 대하여 상대적으로 작은 체

적을 가지는 공간을 연결시켜, 소음을 저감시키

거나 소리를 증폭시키는 것을 주목적으로 한다. 

이러한 음향공의 목적을 이루기 위해서는 음향

공에 대한 공진주파수 및 소리의 감쇠/증폭에 

대한 고찰이 선행되어야 한다. 일반적으로 음향

공의 고전적 설계 방법은 mass-spring-dashpot으

로 모사하여 1차원적으로 해석하는 방법이다

[5,14,15]. 음향공은 연결되는 체적의 형상에 따

라 크게는 Helmholtz resonator와 Quarter-wave 

resonator로 구별될 수 있다. 각각은 고유의 특

징을 가지고 있으며, Helmholtz resonator의 동

조주파수는 다음과 같다.

 

 




(1)

여기서 은 orifice에서의 유체의 진동에 의한 

질량 보정인자로서[2,5], 음압의 진폭이 작고 주

유동장의 마하수가 작은 경우에는 근사적으로 

     (d: orifice 직경, a: 

orifice와 Cavity의 단면적 비율)로 알려져 있다.

  음향공의 공진주파수와 더불어, 음향학적 감쇠 

능력은 acoustic impedance를 통하여 정량화할 

수 있으며, 이로부터 흡수계수(absorption coeffic

ient), 컨덕턴스(conductance) 등을 구할 수 있다. 

이에 대한 구체적인 설명은 참고문헌[16]에 명시

되어 있으므로 여기서는 생략한다. 기존에 국내

에서 행해진 음향공에 대한 정량적인 연구에서

는 음향공에서의 물성치 변화에 따른 공진주파

수 변화 및 이를 통한 tuning에 대하여 연구하

고, 감쇠인자 비를 통하여 음향공의 능력을 정량

화하였다[11]. 최근의 연구[16]를 통하여 앞서 언

급한 acoustic impedance를 이용한 정량적 tunin

g이 보다 더 현실적인 방안임을 파악하였다. 본 

연구에서는 이 방법을 통하여 FASTRAC 엔진에 

적용된 음향공의 감쇠 능력을 정량화해 보았다.

2.2 선형음향해석

  고전적인 해석이 유효하기 위해서는 음향모드

의 파장에 비하여 음향공의 기하학적 형상이 작

아야 한다(⋅≪  ). 여기서  인 

파동수(wave number), 는 음향공의 체적이다. 

경우에 따라서는 설계된 연소기의 기하학적인 

문제나 제작 편의 등으로 인하여 음향공이 고전

적인 형상과는 다른 복잡한 모양을 가지게 되거

나, 음향모드의 파장 대비 기하학적 형상이 유한

한 값을 가지게 되는 경우가 빈번하다. 따라서 

고전적인 해석을 통한 음향공의 tuning 절차가 

유효하지 않게 되고, 이론적으로 예측한 공진주

파수와 실제 연소시험을 통하여 계측된 공진주

파수가 달라져, 음향학적 동조를 이루지 못하는 

경우도 생긴다. 본 연구에서 대상으로 삼은 음향

공의 경우, ⋅≈ 0.388로 이론적인 해석이 

타당하기에는 제법 큰 값이다. 이를 보완하기 위

하여 3차원의 음향해석이 필요하며, 이러한 양상

은 FASTRAC 엔진의 개발과정에서도 언급된 바

가 있다.[7,8] 본 연구에서는 선형음향 해석을 수

행하여 음향공에서의 음향학적 특성을 평가하여 

기존의 고전적 접근 방법의 한계를 확인함과 동

시에, 정량적인 설계 기법 절차를 확립하여 최적

의 tuning이 이루어질 수 있도록 하였다. 

  본 연구에서 사용된 음향 해석 기법은 이전 

연구[13,14]를 통해 자세히 검증되었으며, 유동장

이 고려된 엄밀해[17], ANSYS 해석 결과[18-20], 

그리고 상온에서의 음향 시험결과[21]와의 비교

하여 신뢰할 수 있는 예측 성능을 나타내었으므

로 이를 음향공 해석에 적용하였다. 
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  음향공 능력을 정량적으로 평가하는 방법 중

에서 보편적 방법은 흡수계수 및 컨덕턴스를 통

하는 것이다. 이것들은 모두 아래와 같이 정의되

는 impedance를 통해 평가할 수 있다.

⋅


⋅


(2)

따라서 음향 impedance를 결정하기 위해서는 음

향속도를 알아야 한다. 파동방정식의 유도 과정

으로부터 평균속도가 없는 경우에는 아래와 같

은 관계식이 성립한다.



′
 


∇′ (3)

이로부터 음향압력의 구배로부터 음향속도장을 

얻을 수 있다.

 

∇ (4)

2.3 FASTRAC 엔진 연소기

  FASTRAC 엔진은 X-34 발사체의 주 엔진으로 

개발된 pump-fed 방식 로켓엔진으로 NASA MC-

1 엔진이라고도 불린다[7,8]. 연소압 650 psi(약 4

5 bar), O/F=2.34, 추력 60000 파운드(약 27 ton)

의 이 엔진은, Fig. 1에 보여지는 바와 같이 연

소실 직경이 약 13.3 in, 노즐목 직경 8.25 in이

다. 이 연소기의 연소불안정을 제어하기 위하여 

분사기면의 가장자리에 4개의 Helmholtz 음향공

과 더불어, quarter-wave 음향공 4~12개 장착하

여 음향공의 최적 동조를 위하여 연구하였다[7,

8]. 이때 채택된 음향공은 고전적 형태의 음향공

이라고 하기에는 무리가 있으므로, 이에 대한 보

다 정확한 정량적 분석을 위하여 FEM을 통하여 

1T 모드의 불안정 제어에 대하여 연구를 시도하

였다[8]. 하지만 이 기법은 특별한 음향모드인 1

T 모드만을 해석할 수 있도록 해석하였기 때문

에 일반적인 음향 모드에 적용할 수 있는 보편

적인 방법은 아니다. 따라서 본 연구에서는 기존

에 음향공 감쇠능력의 정량화를 위하여 개발한 

기법[16]을 바탕으로 모든 음향모드에 적용할 수 

있는 해석 방법을 확립하고, 이를 통하여 실 연

소시험을 통해 얻어진 연소불안정 성공/실패 사

례를 분석하였다.

Fig. 1 Geometrical Configuration of FASTRAC 

Combustor with four Large Helmholtz Resonators

3. 결과

3.1 기본 연소실의 음향 특성

  FASTRAC 엔진 연소기에서의 음속을 1106.1 

m/sec로 하여[8], 음향공이 없는 기본 연소실에 

대한 음향 해석을 수행하면 Fig. 2와 같다.
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Fig. 2 Acoustic Characteristics of Basic Combustor

  기존의 연소시험[7]에 의하면 FASTRAC 엔진

의 기본 연소실에서의 제1차 접선방향 음향모드

(1T)의 공진주파수는 약 1930 Hz였다. 본 연구에

서의 1T 모드 공진주파수는 2010 Hz로 약 4.6 

% 오차를 가진다. 이상에서 기본 연소실에서의 

음향 특성을 파악할 수 있었으며 이를 기반으로 

1T 모드 연소불안정 제어를 위해 도입된 4개의 

large Helmholtz 음향공에 대한 음향해석을 음

향공 내부의 음속의 변화를 통하여 살펴보았다.
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Fig. 3 Acoustic Characteristics in FASTRAC 

Combustor for Sonic Velocity in Cavity
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Fig. 4 Acoustic Absorption Characteristics for Various 

Sonic Velocity in Cavity

3.2 음향공이 장착된 연소실의 음향 특성

  채택된 음향공의 공진주파수를 알아보기 위하

여 1개의 음향공이 설치된 연소실에 대하여 음

향해석을 수행하였다. 음향공 내부 음속의 변화

에 따라서 연소실의 모니터링 위치에서의 음향 

응답특성을 Fig. 3에 나타내었다. 1T 모드는 음

향공이 설치됨에 따라 mode split 현상이 발견

된다. 음향공 내부의 음속값이 증가함에 따라 1T

L, 1TU는 모두 공진주파수가 증가하는 것을 알 

수 있다. 1T 모드와는 달리 2L이나 1T1L 모드는 

음향공과 동조되지 않은 이유로 공진주파수의 

변이가 거의 없는 것을 알 수 있다. 이 때 음향

공의 오리피스에서의 음향 임피던스를 이용하여 

음향공의 흡수계수를 살펴보면 Fig. 4와 같다. 

흡수계수가 최대가 되는 주파수를 음향공의 동

조주파수라고 할 수 있는데, 음향공의 음속이 증

가함에 따라 동조주파수는 단조적으로 증가하고 

있다. 음속에 따른 동조주파수의 추이를 Fig. 5

에 나타내었다. 이러한 양상으로부터 최적으로 

동조된 음향공의 경우, 내부에서의 음속이 약 56

0~600 m/sec로 예측된다. 
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Sonic Velocity in Cavity
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Fig. 6 Variation of Absorption Coefficients in 1T mode 

for Various Sonic Velocity in Cavity

  문헌[8]에 의하면 경험적으로 음향공 내부의 

음속은 연소실 음속 대비 약 50%로 가정한다. 

본 연구의 결과인 600 m/s를 이 경우에 적용하

면, 이 값은 연소실에서의 음속 1106 m/s의 약 

55%에 해당하는 값으로 경험치인 50%와 비슷한 

범위의 값을 가진다. 따라서 본 음향해석의 결과

는 최적의 동조를 위한 음속값 선정에 있어, 기

존 결과와 정량적으로 일치하는 경향을 보이므

로, 음향공의 물성치에 따른 동조를 위한 시도가 

성공적으로 검증되었음을 뜻한다.
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  1T 모드의 공진주파수인 1930 Hz에서, 음속 

변화에 따른 흡수계수의 양상을 Fig. 6에 나타내

었다. 그림에서 표시된 선은 가능한(feasible) 하

나의 결과다. 실제 연소시험[7]에서는 음향공 내

부에 fuel orifice를 설치하여 분사되는 연료의 

양에 따라 Hot/Warm/Cold 조건으로 나누었다. 

연료분사를 시키지 않은 Hot 조건의 경우, 음향

공 내부의 온도는 약 1174K로 계측되었으며 연

소안정성이 확보되었다. 몇 개의 orifice를 통하

여 연료분사가 된 Warm 조건에서는 연소안정성

이 확보되긴 하였으나, 연료분사에 의하여 resur

ging 현상이 발생하였다. 총 16개의 orifice를 통

하여 연료를 분사한 Cold 조건에서는 연소불안

정이 발생하였다. 즉 1174K에 해당하는 음속에

서는 음향공이 제대로 동조되었다고 할 수 있으

며, 이보다 낮은 온도, 즉 음속에서는 음향학적 

동조가 이뤄지지 않았음을 의미한다. 이와 같은 

대별되는 시험결과와 Fig. 6의 결과를 서로 비교

하여보면 600 m/sec 조건이 시험에서의 Hot 조

건과 비슷하다고 할 수 있다.

3.3 계측치로부터 음향공 내부 음속 예측

  실제 연소시험을 통해서는 음속을 직접적으로 

계측할 수는 없으며, 획득 가능한 물성치는 통상

적으로 온도라고 할 수 있다. 따라서 계측되는 

온도로부터 음향공 내부의 음속을 예측할 수 있

다면 매우 유용하다. 또한 실험적으로는 음향공

의 미세한 동조를 위하여 연료를 음향공 내부에 

분사한다[7]. 이는 음향공 내부의 온도를 조정함

으로써 최적의 동조 조건을 찾기 위한 방법이다.

  NASA[22]에서는 탄화수소-산소 추진제의 저 

혼합비 영역에서 일종의 상관관계식을 사용하여 

분자량(MW), 온도 및 비열비()를 다음과 같이 

평가하고 있다. 

MW MR
  MRoR 
  MR

  이 관계식과 함께 평형해석 결과[9]를 온도에 

따라 나타내어 보면 Fig. 7과 같다. 저 혼합비 

영역에서는 위 관계식이 평형해석 결과와 많은 

차이를 보이는 반면에, 온도가 높은 영역 즉 상

대적으로 높은 혼합비 영역에서는 음속을 과다 

예측하고 있음을 알 수 있다. 개략적으로 모든 

혼합비 영역에서 음향공 내부에서의 음속은 각

각 유효한 결과를 이은 Fig. 7에서의 점선과 같

은 경향을 보일 것으로 예상할 수 있다. Fig. 5

와 7의 결과를 바탕으로 음향공 내부의 음속을 

예측해본다면, 연소시험에서의 1930 Hz에서 음

속은 약 570 m/s이며, Fig. 7로부터 음향공 내부

의 온도는 약 1100 K으로 계측치인 1174 K과 

정량적으로도 만족할만한 결과를 얻을 수 있었

다. 물론 Fig. 7에서 제시한 점선은 작위적으로 

여겨질 수 있으나, 연소시험 결과와 비교해보았

을 때 상당히 개연성 있는 결과를 보여주고 있

다고 하겠다. 따라서 설계 단계에서의 간편성과 

정확성 측면에서 매우 유용하다고 하겠다. 
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Fig. 7 Variation of Sonic Velocity in Cavity

4. 결론

  로켓엔진에서의 고주파 연소불안정을 제어하

기 위하여 널리 사용되는 음향공에 대하여, 효용

성이 검증된 3차원 선형 음향해석을 수행하여 

음향공의 물성치 변화에 따른 감쇠 특성을 파악

하였다. 대상으로 삼은 연소실은 음향공을 장착

하여 실제 연소시험을 수행함으로써 연소안정성

의 실패/성공 사례가 있는 FASTRAC 엔진의 연

소기를 채택하였다. 또한 음향공의 감쇠능력 파

악을 위하여 acoustic impedance 개념을 도입하

였다. 음향공 내부의 음속 변화에 따라 주어진 

기하학적 형상에서 최적의 동조가 가능한 음속

을 파악할 수 있었다. 기존에 경험적으로 제시되
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는 연소실 대비 음향공의 음속비(50%)와 비슷한 

값에서 최적의 동조가 이루어짐을 파악할 수 있

었다. 따라서 물성치 변화를 통한 음향공의 동조 

절차를 확립할 수 있었다. 

  실제 연소기에 이 기법을 적용하기 위해서는 

무엇보다도 실 연소시험을 통하여 획득되는 물

성치로부터 음향공 내부의 음속을 제대로 파악

하는 것이 급선무이다. 개별적으로 존재하는 저

혼합비 관계식과 평형해석 결과를 통해 음향공 

내부의 온도로부터 음속을 예측하여 보았으며, 

만족스러운 결과를 얻었다. 따라서 향후 음향공

의 설계 및 검증 절차에 유용하게 적용될 수 있

을 것이다. 향후에는 여러 기하학적 형상을 가지

는 음향공에 대하여 적용하여 감쇠능력을 정량

화함으로써 연소안정성의 확보 여부에 대한 검

토를 수행할 예정이며, 안정성이 확보되지 못한 

경우에 대해서는 그 이유를 명확하게 규명할 수 

있을 것으로 예상한다. 
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