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ABSTRACT

Hybrid rocket displays many different low frequency pressure oscillations during

combustion. Thermal lag between solid and gas phase is the primary mechanism to trigger

low frequency pressure oscillations of around 10Hz, and Helmholtz or L* mode also

produces other types of low frequency oscillations above 10 Hz which is associated with

the change in combustion volume. Since the flow characteristics in hybrid rocket is very

similar to those in solid rocket combustion, it is not surprising to observe similar pressure

oscillation behaviors. Experimental test shows that combustion pressure suddenly turns into

to a big amplitude oscillation around 10Hz then followed by returning to an original

pressure level after a short period combustion. Further investigations show that this

instability is independent of the change in O/F ratio at all. One of the possible candidates

is the vortex shedding dynamics over the backward step in the post combustion chamber.

It is required to investigate the low frequency oscillation mechanism in the future study.

초 록

하이브리드 로켓 연소에서는 다양한 종류의 저주파수 연소 압력진동이 나타난다. 10Hz

대역의 저주파수 압력진동은 고체연료와 연소가스의 열 관성 차이 때문에 발생하지만 그

외의 저주파수 진동은 고체로켓에서 관찰되는 헬름홀츠 및  모드에 의해 발생하는 것으

로 연소실 부피 변화와 밀접한 관련이 있다. 따라서 유동 특성이 고체로켓과 유사한 하이

브리드 로켓 연소에서 연소실 부피 변화는 저주파수 특성에 영향을 미치는 중요한 인자이

다. 본 연구에서는 연소실과 후연소실의 형상 변화에 따른 연소 압력의 저주파수 특성 변

화를 관찰하였다. 특히 주 연소실과 후연소실의 부피 비가 특정한 값이 되면 연소 도중에

10~30Hz 연소 압력 진동의 진폭이 갑자기 증폭되는 연소불안정 현상이 나타났다. 산화제

유량 조절 및 연료 변경에 의한 O/F 비 변화는 연소 압력의 저주파수 증폭과 무관한 것

으로 밝혀졌다. 후연소실로 연소가스가 팽창할 때 발생하는 와류 흘림 현상이 저주파수

불안정 현상과 직접적인 관련 있는 것으로 판단되며 이에 관한 연구가 더 필요하다.
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Ⅰ. 서 론

하이브리드 로켓은 연소과정에서 매우 복잡한

유동 현상을 보여준다. 여러 실험결과를 살펴보

면 공통적으로 특히 10~30Hz의 저주파수 연소

압력 진동이 나타난다[2,3,5,7]. 이는 고체연료 표

면에 생성되는 산화제 경계층의 발달 지연과 연

료로 전달되는 대류 열전달량 변화가 복합적으로

연계되어 나타나는 열적 지연(thermal lag) 현상

으로 하이브리드 로켓의 연소 특성을 나타내는

중요한 특징이다[1].

Boardman과 Kuo 등은 각각의 연구에서 연소

도중에 연소 압력이 갑자기 크게 증폭되어 진동

하는 현상을 보고하였다. 주파수 분석 결과

500Hz미만의 저주파수 특성이 나타났으며 연구

결과, 연소 도중에 발생하는 어떤 원인에 의하여

공진현상으로 발전하는 것으로 판단하였다[2,3].

또한 Korting 등은 PMMA(Poly Methyl Meth

Acrylate)와 기체 산소를 이용한 연소실험에서

연소 중간에 매우 큰 폭으로 압력진동이 크게 증

폭되었다 다시 감소, 증폭되는 비선형적인 변화

를 관찰하였다. 이때 연료의 후퇴율(regression

rate)은 급격한 연소로 인해 압력진동 변화에 따

라 직접적인 영향을 미치는 것으로 확인되었다

[4]. 한편, Carmicino는 인젝터 형상 변화에 따른

연소 실험을 수행하였다[5]. 그 결과 방사형

(radial) 인젝터를 사용할 때 연소실의 평균 압력

보다 70% 증폭되는 저주파수 압력진동 특징이

나타났다. 주파수 분석 결과, 우세한 크기를 가지

는 10~25Hz의 고유 주파수와 헬름홀츠 주파수,

축 방향 음파 주파수가 나타나며 와류흘림에 의

한 주파수 간섭으로 공진 현상이 발생한다는 것

을 보고하였다. 연료 끝단에 큰 스케일의 와류구

조가 발달하고 생성 소멸을 반복하며 발생하는

압력 진동은 연소에 영향을 미치므로 전단층 하

류는 잠재적으로 연소불안정의 중요한 메커니즘

으로 분석되었다. 따라서 후연소실의 길이 변화

에 의한 와류흘림 특성 변화는 연소 압력진동에

영향을 미칠 수 있다.

저주파수 특성이 나타나는 원인을 내부 유동

특성이 비슷한 고체 로켓에서 찾아보면 헬름홀츠

모드, Chuffing 모드,  모드가 있다. 이러한 특

성은 불안정성을 야기하며, 진동하는 압력변동과

연소율에 영향을 미친다고 알려져 있다.

연소실의 부피는 저주파수 특성을 나타내는

헬름홀츠 및  모드에 내포되어 있으므로, 저주

파수 특성을 변화시키는 중요한 인자이다[6]. 특

히, 후연소실의 부피를 변경하여 하이브리드 로

켓 실험을 수행한 결과, 대부분 100Hz 미만의

저주파수 특성이 나타나며 후연소실 부피에 따라

압력진동이 갑자기 증폭되는 불안정성이 발생될

수 있다[7]. 이러한 저주파수 특성은 연소실의 부

피 및 길이와 밀접한 관련이 있는 것으로 보인

다. 따라서 본 연구에서는 연소실과 후연소실의

형상 변화에 의한 부피를 변화시키면서 저주파수

압력 진동의 발생을 확인하고, 진동특성과 연소

불안정 발생을 일으키는 인자를 실험적으로 확인

하였다.

Ⅱ. 본 론

2.1 실험장치 구성 및 실험 종류

기체 산소(GOx)를 산화제로 사용하였고,

PMMA(Poly Methyl Meth Acrylate)를 고체 연

료로 사용하였다. 연료의 외경은 50mm이고 내경

은 20mm이다. PLC(Programming Logic

Controller)와 솔레노이드 밸브를 이용하여 정해

진 시간동안 산화제 공급을 제어하였다. 또한

Bronkhorst 사의 질량유량조절기로 산화제 유량

을 조절하였으며, 수냉식으로 노즐을 냉각하였다.

Figure 1은 본 연구에서 기본 실험으로 사용한

하이브리드 로켓 모터 사진이다. 연소실 길이는

200mm, 예연소실과 후연소실의 길이는 각각

45mm, 75mm이며 압력센서를 장착하여 압력진

동을 측정하였다.

Table 1은 연소실과 후연소실의 길이 변화, 산

화제 유량 변화를 통하여 실험을 구분하였다.

Test 1,2는 기본실험(Baseline test)에서 후연소실

의 길이를 변경하였고, Test 3은 연소실의 길이

를 기본실험에 비해 2배 늘린 경우이다. Test

4~8은 Test 3에서 후연소실 길이 및 산화제 유량

을 변경하였다. 또한 Test 9는 연료 변화에 따른

연소 특성을 보기 위해 HTPB(Hydroxyl

Fig. 1. Configuration of combustion test
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Table 1. Labscale combustion test results

a)

b)

Fig. 2. Chamber configurations for

(a) Test 2 (b) Test 3

Terminated Poly Butadiene)를 사용하였다.

Figure 2는 기본 실험에서 연소실과 후연소실

의 길이 변화에 따른 형상을 도식화한 것이다.

Test 2는 후연소실의 길이를 200mm, test 3은 연

소실의 길이를 400mm로 늘린 경우로 기본 실험

과 비교하였을 때, 각각 연소실과 후연소실의 형

상 변화가 저주파수 특성에 어떠한 영향을 미치

는지 확인하였다.

2.2 기본실험 결과 및 주파수 분석

우선 연소실 길이는 200mm, 후연소실 길이는

75mm인 형상에 대하여 산화제 유량 20g/sec를

유지하면서 기본실험을 수행하였다. Fig. 3은 기

본실험의 연소압력 변화를 측정한 그림이다. 연

소압력은 105psi 부근에서 일정하게 유지되고,

5psi 정도 압력진동이 발생하고 있다. 산화제 공

급 압력은 180psi 로 연소가 진행되는 동안 일정

하게 유지되고 있다

Figure 4는 시간에 따른 연소 압력진동에 대한

FFT (Fast Fourier Transform) 분석을 보여주고

있다. 진폭이 작은 300Hz 이상은 따로 분리하여

0~300Hz와 300~800Hz 영역으로 나누어 연소압

력 진동 특성을 분석하였다. 10~30Hz 영역은 고

체 연료의 열적 지연현상에 의한 주파수로 진폭

Fig. 3. P-t results in baseline test

b)

a)

Fig. 4. FFT waterfall in baseline test

a) 0~300Hz b) 300~800Hz

이 3 정도로 우세한 주파수가 나타난다.

450~550Hz 영역에서 나타나는 주파수는 예연소

실에서 연료 면으로 산화제 유동이 유입될 때,

연료의 형상으로 인해 유동 단면적이 축소되면서

발생하는 와류흘림 주파수로 Strouhal 수를 사용

하여 계산된다. 500~600Hz 영역의 주파수 특성
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은 산화제의 난류유동과 연료 기화에 의한 벽면

분출 유동 간 상호 간섭에 의해 발생하는 와류현

상과 관계된다. 20초 이후에 나타나는 600~650Hz

영역의 주파수는 연소가 진행됨에 따라 유동 단

면적이 확장하면서 생긴 유동 변화와 관련 있는

것으로 추측되며, 검증이 필요한 부분이다[8].

2.3 Test 2 실험결과 및 주파수 분석

Test 2는 기본실험에서 후연소실의 길이 변화

에 따른 연소 특성을 확인하게 위해 수행하였다.

연소압력은 105psi에서 일정하게 유지되며 기본

실험 결과보다 압력진동 진폭이 감소하였다. Fig.

5는 FFT 분석 결과를 0~800Hz 영역에서 보여

주고 있다. 기본실험과 비교할 때, 10~30Hz의 주

파수 특성이 동일하게 나타나지만 진폭의 크기는

2 정도로 작아졌다. 또한 100Hz이상의 영역에서

는 주파수 특성이 나타나지 않았다. 이는 후연소

실의 길이가 너무 길어 여러 유동현상 특성이 후

Fig. 5. FFT waterfall in Test 2

Fig. 6. P-t results in Test 3

연소실을 지나면서 감쇠된 것으로 판단된다.

2.4 Test 3 실험결과 및 주파수 분석

Test 3은 기본실험에서 연소실의 길이를 2배

늘려 연소실 형상 변화가 연소 특성에 어떠한 영

향을 미치는지 확인하였다. Fig. 6은 test 3의 연

소압력 변화를 측정한 그림이다. 기본실험 결과

와 비교하면 평균압력은 50psi 정도 증가하였고,

14~18초와 22~25초 구간에서 압력진동이 큰 폭

으로 증가하였다. 이 때 산화제 유량은 20g/sec

이다.

Figure 7은 FFT 분석 결과 중에서 진폭이 작

은 300Hz 이상은 따로 분리하여 0~300Hz와

300~800Hz 영역의 연소압력 진동 특성을 나타낸

그림이다. 기본실험과 비교할 때 10~30Hz에서

진폭의 크기가 3배 정도 증가하였고, 400~500Hz,

450~550Hz 영역에서 진폭이 갑자기 증가되었다.

특히 연소 압력진동이 증폭되는 구간의 주파수

특성은 10~30Hz로 열적 지연에 의한 저주파수

진동 특성과 같은 것을 확인할 수 있다. 따라서

b)

a)

Fig. 7. FFT waterfall in Test 3

a) 0~300Hz b) 300~800Hz
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압력 진동의 갑작스러운 증폭은 연소실 형상 변

화로 발생하는 압력진동과 열적 지연에 의한 저

주파수 특성과 공진하는 현상으로 판단된다.

2.4.1 산화제 유량과 연료 변화에 따른 연소

압력진동

Test 3에서 압력진동이 크게 증폭되는 원인을

분석하기 위해 산화제 유량을 조절하여 Test 6,

7, 8 을 수행하였다. 고체연료 PMMA와 기체 산

소의 이론 화학반응을 CEA(Chemical

Equilibrium with Applications)를 통하여 계산한

결과 O/F 비는 1.92이다. Test 6, 7, 8의 O/F 비

는 2.23~2.43이므로 연료희박 연소반응 영역이다.

Fig. 8을 보면 산화제 유량에 따라 연소압력이

증가하는 것을 볼 수 있고, 시간의 차이는 있

a)

b)

c)

d)

Fig. 8. P-t results with various Oxidizer

mass flow rate

a) Test 6 b) Test 7 c) Test 3

d) Test 8

Fig. 9. P-t results in Test 9

Fig. 10. FFT waterfall in Test 9

지만 모두 어느 지점에 이르면 압력진동이 증폭

되는 것을 확인할 수 있다.

Test 9는 고체연료를 HTPB로 변경하여 연소

시 발생하는 화학반응 및 발열량 차이가 증폭되

는 압력진동에 영향을 미치는지 확인하기 위해

수행되었다. 이 때 산화제 유량은 20g/sec 이다.

Figure 9는 Test 9의 연소압력 진동을 측정한

그림이다. 점화와 동시에 압력진동 증폭 현상이

발생하였고, PMMA 실험 결과보다 빠르게 나타

난다. HTPB는 PMMA와 비교하여 강도가 무른

특성 때문에 후퇴율(Regression rate)이 높아 연

소가 진행되면서 특정 시점에 빨리 도달하는 것

으로 판단된다. Fig. 10은 Test 9의 실험결과를

FFT 분석을 통하여 0~900Hz 까지 나타낸 그림

이다. 압력진동의 증폭이 시작되는 지점과 같은

지점에서 10~30Hz의 매우 낮은 저주파수 특성이

우세하게 나타난다. 따라서 연료의 화학반응 변

화 및 O/F 비와 상관없이 연소실 형상 변화에

의해 저주파수 불안정성이 나타남을 확인하였다.

2.4.2 연료 내경 변화와 연소 압력진동

연소가 진행되면서 특정한 시점에 저주파수

불안정성이 나타나므로 압력진동 증폭이 시작될

때의 연료 내경을 분석하였다. Fig. 11은 test 8의

검증실험 결과이다. 압력진동 증폭이 시작되는

연소 시점에서 산화제 공급을 중단하여 연료 시

료를 확보하였다. Table 2는 확보된 연료 시료의

내경을 측정한 결과로 연료 내경이 24~25mm 부

근에서 저주파수 불안정성이 나타나는 것으로 분

석되었다.

연료 내경이 저주파수 불안정성에 직접적인

영향을 미치는지 확인하기 위해 연료 후방 끝단

에 링을 장착하였다. 링은 저주파수 불안정성이
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Fig. 11. P-t results in Test 8

Test No. 순간 내경(mm)

3 25.4

6 -

7 25.2

8 24.7

Table 2. Instantaneous port

diameter at instability

Fig. 12. Schematic of Post-chamber

equipped with ring

시작되는 연료 내경을 유지해주므로 정량적으로

분석할 수 있다. Fig. 12는 test 3의 실험 조건에

서 내경이 24mm, 28mm인 링을 장착한 그림이

다.

Figure 13은 링을 장착한 후 연소 압력을 측정

한 그림이다. 링의 내경이 24mm인 경우, 연료

내경이 링의 높이와 같아지는 지점에서 압력 진

동 증폭이 시작되며 연소가 끝날 때 까지 지속되

는 것을 확인하였다. 따라서 정성적으로 확인한

연료 시료 내경과 일치하므로 압력진동 증폭이

시작되는 연료 내경은 24mm이다. 또한 링의 내

경이 28mm인 경우 13초 부근에서 첫 번째 압력

진동 증폭 현상이 발생하고, 23초 부근에서 시작

된 두 번째 압력진동 증폭이 연소가 끝날 때 까

a)

b)

Fig. 13. P-t results with rear ring (a) Inner

= 24mm (b) Inner = 28mm

지 이어진다. 이는 test 3에서 압력진동이 증폭되

는 구간과 일치한다. 후방 링을 장착한 실험은

증폭된 압력진동이 연소 종료까지 이어지므로 저

주파수 불안정성이 시작될 때의 연료 내경은 각

각 24mm, 28mm임을 확인하였다.

Figure 14는 후방링 실험결과를 FFT 분석한

결과이다. 후방 링을 장착한 경우에도 연소 압력

진동이 증폭되는 지점과 같은 구간에서 10~30Hz

의 주파수 크기가 증가하였다. 400Hz 이후 영역

에서 주파수 특성이 달라지는데 링에 의해 변화

된 유동 특성이 주파수에 영향을 미친 것으로 판

단되며 추가적인 검증이 필요하다. 따라서 test 3

에서 나타나는 압력진동 증폭 현상은 연료의 내

경과 밀접한 관련이 있으므로 후향 계단에 의한

영향이 저주파수 불안정성을 유발시키는 중요한

인자임을 유추할 수 있다.
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a)

b)

Fig. 14. FFT waterfall results with rear ring

(a)Inner = 24mm (b)Inner = 28mm

Ⅲ. 결 론

하이브리드 로켓의 연소실과 후연소실의 형상

변화에 따른 저주파수 연소 특성을 관찰하였다.

기본실험 결과, 10~30Hz 영역에서 우세한 주파

수가 나타나고, 그 외 450~550Hz, 500~600Hz,

600~650Hz에 걸쳐 주파수 특성이 나타난다. Test

3의 경우, 연소 압력진동이 갑자기 증폭되는 현

상이 발생하였고, 주파수 분석 결과 10~30Hz의

주파수 특성을 나타내었다. 이러한 현상을 유발

시키는 원인을 찾기 위해 산화제 유량 및 연료

변화에 대한 실험을 수행하였으며, 시간 차이는

있었지만 연료의 화학반응 및 O/F 비 변화와 무

관하게 모두 저주파수 불안정성이 나타났다. 또

한 저주파수 불안정성이 시작될 때의 연료 내경

을 분석한 결과 24mm, 28mm 부근임을 간접적

으로 확인하였다.

종합하면 저주파수 불안정성은 10~30Hz의 매

우 낮은 영역에서 발생하고, 연료와는 무관하며

연료 내경이 특정한 지점에서 발생한다. 이러한

저주파수 불안정은 test 3과 test 9에서만 나타나

기 때문에 연소실과 후연소실의 부피 비와 관련

이 있음을 추론할 수 있다. 또한 특정한 연료 내

경에서 발생하므로 후향 계단에 의한 와류흘림이

노즐 면과 부딪히면서 주기적인 주파수 특성을

가지고, 열적 지연 현상과 간섭하여 공진으로 발

달하였을 가능성이 있다. 앞으로 연소실의 부피

비를 다양화하고, 유동 속도, 후향 계단 높이, 후

연소실 길이, 직경 등의 변화로 정량적인 분석을

통해 저주파수 연소 불안정의 발생 원인에 대한

심도 있는 연구를 수행할 예정이다.
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