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1. 서    론

로켓엔진개발과정에서 추력 및 비추력 등 제

반 성능확보와 더불어 반드시 해결해야 하는 일 
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ABSTRACT

As a measure of susceptibility on the combustion instability, thermo-acoustic instabilities in 

rocket combustion system was considered for the estimation of the operational stability margin. 

Growth rate ,which governs the asymptotic stability behavior of the system, was determined from 

the dynamic data measured during combustion tests in order to understand the dynamic 

characteristics of combustor system.

Frequency transform technique was first applied to determine the system parameters such as 

growth rate and/or damping coefficient for an interested mode from the time series pressure 

data, and the PDFs of pressure amplitude were extracted from the amplitude envelope of 

pressure oscillation for the stochastic analysis.

초       록

얼마나 쉽게 연소불안정 해지는지에 대한 척도로서, 작동 안정성 여유를 예측하기 위해 로켓연소

기시스템의 열음향 불안정을 검토하였다. 연소기 시스템의 동적거동 특성파악을 위해 연소성능시험 

중 측정한 연소기의 동압 데이터를 바탕으로 시간이 지남에 따라 시스템이 안정해지는지를 결정하는 

파라미터로서 성장속도 계수를 구하였다.

파라미터 추출은 시계열 압력데이터를 주파수 도메인으로 전환하여 관심모드의 성장속도나 감쇠계

수를 도출하는 방법을 우선 검토하였으며, 스토캐스틱 해석의 경우에는 압력진동의 진폭 엔벨롭으로

부터 압력진폭 PDF를 추출했다.
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중 하나는 고주파 연소불안정을 억제하고, 방지

하는 것으로 알려져 있다. 따라서 연소기 내에서 

에너지가 발생하는 열적인 과정과 압력진동에 

따른 음향파의 전파과정의 상호작용을 연계하여 

해석하려는 노력을 지속해 왔으며[1,2,3], 1990년

대 이후에는 선형해석을 기반으로 설계해석 보

조도구로서 활용성에 대한 연구도 다수 발표되

었다[4,5].

한편 실제 연소시험 중 연소기 내부압력은 일

정한 값으로 고정되어 있지 않고 끊임없이 섭동

하고 있으며, 연소불안정으로 인해 섭동에너지가 

증가하는 경우 종종 한계-사이클이라고 지칭하는 

운전상태로 발전한다.

이와 별개로 연소기 운전조건에 따라서는 거

친 연소가 발생하여 순간적으로 높은 압력피크

가 나타나기 때문에, 연소압력 측정결과를 연소

불안정과 연계하는 것은 생각만큼 단순하지 않

다. 이와 더불어 Hopf 분기(bifurcation)나 한계-

사이클 해석연구도 주목받고 있으며, 병행하여 

연소기에 대한 시스템식별 또는 스토캐스틱 해

석에 대한 연구가 활발하게 진행되고 있다[6].

연소기의 동적인 특성인 열음향특성을 선형성

을 대표하는 음향특성과 복잡한 구동메카니즘에 

따른 비선형 특성으로 해석하는 연소특성으로 

구분할 때[7,8], 최근 연소과정의 구동메카니즘의 

실험연구와 물리현상을 지배하는 수식의 비선형

성을 연소기 시스템 파라미터의 변화로 식별하

는 이론연구가 서로 보완하여 진행하고 있다[8,9]. 

본 논문에서는 연소시험으로 측정한 압력데이

터를 근간으로 압력섭동의 주파수 및 진폭에 대

한 동적해석을 통해 시스템의 섭동 성장속도

(growth rate) 및 감쇠속도(damping rate) 값을 

도출하여, 연소기의 동적특성을 파악한다.

2. 연소기의 열음향 해석

2.1 연소기 내 동특성 해석

추진시스템에서 열음향 불안정은 오랫동안 연

구해왔으며, 특히 연소기가 얼마나 쉽게 불안정

해질 수 있는지 즉 작동 안정마진을 예측하려는 

방법에 대해 많은 연구가 있었다[7,8].

이러한 방법은 연소기의 열음향 현상을 이론

적으로 유도한 후 모델링 기본식으로 구성하고 

운전 조건에 따라 나타나는 연소기의 동적거동

을 모델 파라미터 값으로 결정하는 것으로, 파라

미터 연구 혹은 시스템 식별기법이라고 부르기

도 한다. 실제 이 방법을 사용하려면 해당과정에 

대한 검증이 필요하기 때문에, 일반적으로는 실

험데이터를 통해 설정 모델과 파라미터 간 추정

과정을 분석하여 파라미터 변화와 파라미터 간 

기능적 관계(functional dependence)를 구한 후, 

이 관계를 이용하여 다른 작동조건에서 연소기 

동적특성을 예측하는 순서로 진행한다.

2.2 연소기 내 동특성의 수식화 과정

연소기 내 물리현상은 물질, 운동량 및 에너지 

보존식으로부터 변수를 평균량과 섭동량으로 구

분한 후 압력섭동으로 정리하면 Eq. 1의 파동방

정식과 Eq. 2의 경계조건으로 표현할 수 있다.

∇′







′

 (1)

⋅∇′    (2)

식에서  및 는 비선형을 포함한 항이며, 상

기 편미분 방정식을 푸는 방법으로 가중함수를 

사용하는 모달해석을 하는 것이 일반적이다. 한

편 압력섭동은 Eq. 3과 같이 여러 모드의 합으

로 구성한 후 모달 식으로 정리할 수 있다.

′≈
  



   (3)

Eq. 1을 만족하는 압력에 대한 표현식(3)을 가

중잔류(weighted residual)의 직교특성으로 구하

기 위해, Eq. 3을 Eq. 1에 대입하여 구성한 Eq. 

4는 차 고유 음향모드 각각에 대해 독립적으로 

성립한다.









 





(4)
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식에서 

은 차 고유 각주파수로 


 


 

이며, 


 은 강제구동 혹은 소산 항으로 Eq. 1에

서 섭동하지 않는 음향모드와의 편차로도 생각

할 수 있다. 즉, 상기 Eq. 4의 좌측은 음향특성

을 나타내며, 우측의 강제구동/소산 항은 화염특

성에 해당한다고 생각할 수 있다. Quinlan등은, 

상기 관계를 Fig. 1과 같이 선형프로세스 기여분

과 비선형 기여분 모델로 일반화 하고, 스토캐스

틱 분석을 했다[6,8,9].

Fig. 1에서 점선으로 나타낸  부분이 선형해

석부분으로  및  는 각각 연소기내에서 선형

해석하는 압력 및 에너지 생성이다. 는 유동속

도이며 선형해석모델의 입력변수인 y는 정상상

태 에너지생성( )과 에너지생성의 비선형기여분

( )의 합이다. 따라서 총 에너지생성( )

은 선형기여분과 비선형기여분의 합으로 표현된

다(   ).

이를 일반화하면 시스템은 Eq. 5로 표현되고 

통상 상태-공간모델(state-space model)해석을 통

해 시스템의 동특성을 파악한다.



 





 ;     (5)

로켓연소기에서 음향동특성은 몇 개의 저차 

모드가 주도하며, 그 중 어떤 하나의 고유값 

    부근에서는 


 및 

의 함수로 표현할 수 

있기 때문에 다음 형태의 식이 된다.


    (6)

여기에서  과정은 난류 연소 잡음(turbulent 

combustion noise)으로 유발되는 항으로 ∝  이

다. 최근 Noiray등은  를 정체된(stationary), -

상관(-correlated) 정규분포 랜덤과정(random 

process)로 간주하고 한계-사이클의 섭동진폭 상

관관계로 해석하여 타당성을 입증하였다[8]. 이

에 본 연구에서도 시계열로 된 연소압력 실험데

이터를 랜덤과정 기반의 주파수 및 진동진폭 엔

벨롭(envelope)의 상관관계로 해석하는 상기방법

으로 로켓연소기의 연소동특성을 검토하였다.

2.3 시스템 모델 구성 및 파라미터 상관관계

2.3.1 선형안정 모델의 시스템 특성 파라미터

앞서 유도한 모델 Eq. 6은 Van der Pol진동자 

해석 모델과 유사하다. 특히, 음의 성장속도를 

가질 때 선형안정한 Van der Pol진동자가 되며, 

이 경우 Eq. 6의 우측항은   에

서 =0(비선형=0) 조건에 해당한다. 또한 

   인 선형 성장속도를 적용하면 Eq. 7

과 같이 선형화 모델 식으로 전환된다.


   (7)

위 식에서 의 파워스펙트럼밀도(PSD)는 다음

과 같다.

 





   


   (8)

즉, 주파수 도메인에 측정한 동특성 압력의 파

워 값을 나타내면 Eq. 8로 표현되므로, 이를 이

용하여 시스템의 특성파라미터인 공진주파수

( ), 소산속도() 및 노이즈 강도()를 도출할 수 

있다. 다만, 식을 유도할 때 적용한 가정에 따라 

시스템이 선형 안정한 경우에만 적용할 수 있다.

2.3.2 진폭섭동의 확률밀도함수

원통 연소기에서 관심모드가 접선모드인 경우, 

축 및 반경변수는 상수화로 배제되어 Eq. 3의 

음향압력은   cossin인 상Fig. 1 Block-diagram of a rocket combustor.
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태-시간관계로 표현되므로(1T 의 경우   ), 시

스템 식은 Eq. 9와 같이 A 및 B 모드로 분리할 

수 있으며,  및  모드의 관계에 따라, 순수 정

지상태(   혹은  ), 순수 회전상태( ) 

및 복합상태() 접선모드가 존재한다.


  


   (9)


  




여기서,

  
 

  

  
 

  

및  cos 

 cos 

  

이며, Eq. 9의 결정(deterministic) 항과 확률

(stochastic)항의 평균을 취하면, 아래 Langevin 

Eq. 10으로 정리된다.

 



 cos












cos 












 

sin





 

 (10)

여기서, 는 A모드 및 B 모드 위상차(phase 

difference)이며,     는 무상관 백색잡음

(uncorrelated white noise)이다.

상기 과정의 일반화는 다변수 확률밀도함수를 

포함하는 Fokker-Planck Eq. 11로 표현된다.




 




ℱ 










(11)

여기서,

ℱ 

lim
∆ →
∆

 
∞

∞

 ∆

(11-a)







lim
∆ →
∆

 
∞

∞

 ∆

 (11-b)

상기 Eq. 11에서 우측 첫 번째 항을 부유

(drift)항, 두 번째 항을 확산(diffusion)항으로 지

칭한다. 부유계수 및 확산계수는 각각 Eq. 11-a 

및 Eq. 11-b와 같이 제1차 및 제2차 전이모멘트

로 표현하며, 이로부터 시스템 식별을 위한 감쇠

속도 및 노이즈강도를 도출한다. 다만 여기에서

는 용이하게 계산하기 위해, 선행연구자와 동일

하게  cos 및  cos로 변

수교환     →     하여 각 

모드의 감쇠속도 및 노이즈 강도를 도출한다. 특

히, Fokker-Planck 식은 스토캐스틱 일반화 과정

으로 도출하기 때문에, 선형해석 범위를 벗어난 

경우에도 시스템 파라미터를 구할 수 있는 것으

로 평가된다[9].

2.4 연소시험 측정데이터

2.4.1 시험장치 및 연소기 형상

연소불안정 해석을 위한 연소기 형상 및 측정

센서 위치는 Fig. 2와 같다.

연소기의 압력측정은 25 kHz의 샘플링속도로 

연소챔버 내부 2개소, 산화제 및 연료 매니폴드

각 2개소 및 기타 연료링 1개소에서 이루어지며, 

본 실험에서 사용한 측정데이터는 분사면으로부

터 약 150 mm 떨어진 단면에서 원주방향으로 

135도 간격으로 위치한 2개의 압력센서로 측정

하였다. 또한 다수의 위치에서 1 kHz의 샘플링

속도로 압력측정을 실시했다.

Fig. 2 Location of pressure sensors.
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2.4.2 측정데이터의 선정

해석에 사용하는 데이터 셋트는 동일한 시험

기를 이용하여 연소시험을 통해 측정한 것으로, 

설계값 대비 시험조건은 Table 1과 같다.

분석한 데이터는 여러 연소시험 측정 증 한가

지로, 실제 연소시험 값은 설계점 정격조건과 다

소의 차이가 있지만, 연소압력 및 혼합비 운영조

건의 차이가 미미하기 때문에 이에 따른 연소기

의 동특성의 변화는 없을 것으로 판단했다.

한편 해석에 사용한 시계열 시험 데이터 셋트

는 Fig. 3에 나타냈다. 전체 연소시험 시간 중 

34초∼37초 구간에서 1 kHz 샘플링속도로 측정

한 연소압력은 18초∼34초 구간과 큰 차이가 없지

만, 25 kHz 샘플링 속도의 동특성 전용 압력센서

로 측정한 압력섭동 진폭은 증가하는 변화를 가지

기 때문에, 이번 해석에서는 안정한 연소특성을 

보이는 진폭이 작은 구간(1구간) 데이터를 사용하

여, 1 T 모드에 대한 안정성 특성을 검토하였다.

3. 해석결과

3.1 압력섭동 관심모드 설정

데이터의 분석 시 수반되는 필터링에 따라 데

이터가 왜곡될 수 있기 때문에, 실제 데이터의 

동적특성 분석에 앞서 관심모드의 공진주파수를 

기준으로 필터링 범위설정이 필요하다. 이를 위

해, 배플 연소기의 선형해석을 통해 저차 모드의 

주파수를 예측하였으며, 해석결과는 Table 2와 

같다[5].

계산 결과에서 보면, 2 T 및 1 R 모드 주파수

는 2100∼2500 Hz 부근에 인접하고 있으며, 많

은 경우 1 T 모드에서 불안정이 발생하는 경우

가 많았기 때문에, 1 T 모드를 분석대상으로 선

정하였다.

한편, 동일원주에서 135도 이격하여 설치한 2

개의 동압센서(Fig. 2 참조) 압력측정데이터의 상

관관계로부터 1T모드 공진 주파수가 1100 Hz에 

위치하는 것을 확인하였다. Fig. 4에 광대역주파

수에서 연소압력 파워스펙트럼을 구한 대표적인 

결과를 제시했다.

그림에서 보면 800 Hz 부근의 1 L모드 피크

는 선형해석 결과 피드백 이득(gain)이 1 이하로 

평가되며[5], 실제로 1 T모드의 파워강도가 제일 

강하기 때문에, 해당 모드의 동적특성이 연소기

의 전체적인 동특성을 주도할 것이라는 것을 쉽

게 이해할 수 있다.

항목 운영값 항목 운영값


 1.01 O/F비 2.45


 0.98 * 표기는 설계값

Table 1. Operating conditions.

Fig. 3 Experimental Pressure Data. 

a) 1 kHz sampling. 

b) 25 kHz sampling and LP filtering.

Mode Frequency (Hz) Mode Frequency (Hz)

1 L 820 1 T 1350

1 R 2480 2 T 2310

Table 2. Resonance frequency.

Fig. 4 Broadband PSD analysis.



제25권 제1호 2021. 2. 로켓 연소기의 동압 진폭엔벨롭을 이용한 안정성 해석 47

3.2 PSD를 통한 1 T 모드 시스템 선형해석

1 T 모드에 대한 시스템 파라미터 특성을 파

악하기 위해 주파수에 따른 파워 스펙트럼 밀도

(PSD)분석을 실시했다. 주파수분해는 우선 밴드

패스 필터를 이용하여 관심영역의 특성을 고립

시킨 후 Eq. 8에 대한 파라미터로서 공진주파수 

  및 선형 성장속도 를 추출한다.

밴드패스 필터 적용에 따른 영향을 비교하기 

위해 필터적용 여부에 따른 주파수별 압력섭동 

그래프를 Fig. 5에 제시했다. 

그림에서 알 수 있듯이 관심모드의 주파수범

위인 1100 Hz 부근에서는 필터를 거친 신호와 

원형신호는 잘 부합하는 것을 알 수 있었다.

또한 시스템 파라미터를 추출하기 위해, 주파

수에 따른 압력섭동 데이터로부터 PSD를 구하

기 위해 실험데이터로부터 Eq. 8의 PSD에 상응

하는 Lorentz 분포를 근사시켜 Fig. 6을 얻었다. 

이로부터 1 T 모드 공진주파수 및 댐핑속도, 피

크 크기를 추출하여 Table 3에 정리하였다.

그림에서 보듯이, A모드 및 B 모드의 피크 크

기가 크게 다르며(), 또한 피크 크기가 작은 

B 모드 피크 값도 0 이 아니기 때문에, 결정론적

(deterministic) 의미로서 화염의 강도는 원주방

향에 따라 일정하지 않고 순수회전( )이나 

순수정지( )상태 보다는 혼합모드로 존재할 

것으로 평가된다. 

결과적으로 선형모델에 따른 1 T 안정성은 A 

모드 및 B 모드 공히 동일한 공진주파수를 나타

내며, 이 주파수에서 성장속도(혹은 음의 댐핑속

도) 또한 동일한 음의 값을 가지므로 시스템은 

안정할 것으로 판단된다. 

3.3 연소압력 진폭 엔벨롭 해석

동적시스템의 진폭엔벨롭 분석을 통해 시스템

의 성장속도를 도출하기 위해서는 섭동진폭 관

계식인 Langevin Eq. 10 및 Fokker-Planck Eq. 

11로 성장속도 및 잡음강도를 구하여 안정성을 

평가하였다.

이를 위해 앞에서와 같이 관심모드의 동특성 

추출 시 밴드패스 필터를 적용하였으며, 그 후 

Hilbert 전환과정을 수행하여 압력진동 진폭 엔

벨롭을 구하였다. 대표적인 결과로 0∼2500 측정

값에 대한 섭동압력의 진폭 엔벨롭을 Fig. 7에 

제시했다. Fig. 7에서 보듯이 1 T A 모드(청색 

실선)의 섭동압력 진폭 엔벨롭은 B 모드 진폭 

엔벨롭(적색실선)보다 현저하게 크다는 것을 알 

수 있으며, 이는 주파수 해석 결과인 Fig. 6의 

파워 스펙트럼 밀도 그래프 결과와 부합한다.

한편, 스토캐스틱 해석을 위해 연소섭동압력 

Fig. 5 Original pressure signal and the signal 

filtered at the 1 T mode. Fig. 6 PSD of 1 T (A/B) mode.

Mode
Growth Rate

(), 

Noise Intensity

(),  

1 T
A -3.77 ×

B -3.77 ×

Table 3. System parameters.
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진폭 엔벨롭의 확률분포함수(PDF)을 도출하였으

며, 결과는 Fig. 8과 같다. 

각 모드의 섭동압력 진폭 엔벨롭은 평균 진폭

을 중심으로 하는 정규분포를 보이는데, 특히 A 

모드 압력섭동 엔벨롭의 평균진폭은 1.77 bar로 

B 모드의 평균진폭 0.98 bar 보다 더 크고, 최대

진폭도 A 모드는 3.96 bar로 B 모드의 2.12 bar 

보다 2배정도 크다.

또한 Fokker-Planck 식의 부유(drift)항 및 확

산(diffusion)항의 진폭변화 관계로부터 시스템 

파라미터인   값을 피팅한 결과는 Table 4와 

같다.

진폭 엔벨롭으로부터 도출한 성장속도는 A 

모드 및 B 모드 값이 모두 음의 값을 가지지만, 

절대 값이 작기 때문에 상대적으로 안정성이 작

다는 것을 의미하며, 결과적으로 선형모델해석 

결과와는 달리 안정마진이 아주 작거나, 준안정

하다고 판단된다.

Fokker-Planck 식을 통해 파라미터를 구하는 

방법론으로 선행연구자들이 설명한 바와 같이 

비선형 시스템의  값 및  값을 도출하였다. 

다만, 파라미터 값은 적용하는 밴드패스 필터의 

특성 및 최적화방법에 의존하는 것으로 나타났다.

또한 A 모드 섭동압력 진폭 엔벨롭이 B 모드

에 비해 훨씬 강하기 때문에 위치에 따른 주기

특성이 크다는 것을 의미하므로, 추후 이에 대한 

별도 해석이 필요할 것이다.

4. 결론 및 향후 계획

액체산소 및 케로신을 추진제로 하는 액체로

켓 연소기의 동적거동 특성파악을 위해 연소성

능시험 중 측정한 연소기의 동압 데이터를 바탕

으로 연소기 시스템의 성장속도 계수 및 잡음 

강도를 평가하였다.

파라미터 도출은 선형모델을 가정하여 시계열 

압력데이터로부터 주파수별 파워스펙트럼밀도

(PSD)를 기반으로 관심모드의 성장속도를 구하

는 방법과 압력진동의 진폭 엔벨롭에 대한 확률

밀도함수(PDF) 관계로부터 관심모드의 성장속도

를 구하는 해석방법을 병행하여 검토하였다. 해

석 결과 연소기 시스템은 음의 성장속도를 가지

므로 안정할 것으로 생각되지만, 진폭엔벨롭 해

석결과는 안정여유가 작아 준안정 할 것으로 평

가했다.Mode
Growth Rate

(), 

Noise Intensity

(),  

1 T
A -0.36 ×

B -0.06 ×

Table 4. System parameters.

Fig. 7 Amplitude Envelope of A/B mode Fig. 8 PDF of amplitude envelope
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