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1. 서    론

일반적인 로켓은 추진제의 연소를 통한 연소 

가스를 빠르게 분출함으로써 작용-반작용의 원리

에 의해 추력을 발생시키는 비행체를 말한다. 초

기 로켓은 고체 연료를 사용하여 추력을 발생시

켰는데, 이 경우 단순한 구조로 인하여 무게가 

가벼워지고, 가격도 저렴하다는 장점이 있다. 그

러나 고체 연료에 한번 점화가 일어나게 되면,

연소를 멈출 수 없기 때문에 연소 속도를 조절

할 수 없으며, 결과적으로 추력을 제어할 수 없

다는 단점이 있었다.[1] 그러나 우주 발사체의 
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ABSTRACT

One of the most common causes of failure of space launch vehicles is combustion instability.

Combustion instability is a phenomenon that the pressure perturbation inside the combustion chamber

is greatly amplified due to the interaction of the pressure perturbation inside the combustion chamber

and the heat release perturbation. When this phenomenon becomes worse, an engine failure or launch

vehicle crash occurs. In order to predict and avoid such combustion instability, understanding of the

phenomenon is indispensable, and numerical, theoretical, and experimental approaches to combustion

instability have been carried out worldwidely.

초       록

우주 발사체의 발사 실패 원인 중 가장 대표적인 것이 연소불안정 현상이다. 연소불안정은 연소실 

내부의 압력 섭동과 열방출 섭동의 상호작용으로 인하여 연소실 내부의 압력 섭동이 크게 증폭되는 현

상을 말하며, 이러한 현상이 심해지게 되면, 엔진의 폭발 또는 비행체의 추락 등이 일어나게 된다. 이

러한 연소불안정 현상을 예측하고 회피하기 위해서는 현상의 이해가 반드시 필요하며, 이를 위해 국내

외적으로 연소불안정에 대해 수치적, 이론적, 실험적인 접근을 통한 연구가 많이 진행되고 있다.

Key Words: Combustion Instability(연소불안정), Rocket Combustor(로켓 연소기)
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경우 탑재체의 정확한 궤도 진입 성공을 위해서

는 추력을 조절할 필요가 있었다. 이를 해결하기 

위하여 미국의 Robert Goddard 교수는 액체 연

료를 사용한 로켓을 개발하였으며, 이를 통해 연

료의 유량을 조절하여 추력을 제어할 수 있게 

되었다.

그러나 액체 로켓의 경우 연소 과정에서 연소

실 내부의 압력 섭동이 급격하게 증가하는 현상

이 발생되었고, 이를 연소불안정 현상이라고 한

다. 연소불안정 현상은 연소실 내부의 압력섭동

과 열방출율 섭동이 보강간섭을 일으켜 두 섭동 

모두 증가하는 현상을 말한다. 이러한 연소불안

정 현상으로 인하여 연소실 내부의 압력 섭동이 

크게 증폭되게 되어 일정한 추력을 발생시키기 

어려운 문제점이 있으며, 더욱 심해지게 되면,

엔진의 폭발, 비행체의 추락 등의 문제가 발생하

게 된다. 이러한 연소불안정 현상을 해결하기 위

한 많은 연구가 국내외적으로 진행되고 있으며,

본 연구에서는 로켓 연소불안정에 관한 국내외 

연구 동향에 대해 소개하고자 한다.

2. 국외 로켓 연소불안정 연구 동향

2.1 이론적 접근

2.1.1 Time-lag analysis

이탈리아 출생의 Luigi Crocco 교수와 중국 

출생의 Sin-I Cheng 교수는 1950년대 Princeton

대학 재임 당시 액체 로켓의 연소불안정에 관하

여 이론적인 접근[2-4]을 하였다. 연소불안정은 

연소기 내부의 압력 섭동과 열방출 섭동의 상호

작용으로 인하여 발생하는 현상으로 Crocco와 

Cheng은 추진제의 유입과 유입 이후 연소되어 

Hot gas가 진행될 때까지의 Time lag를 통해 연

소불안정 여부를 판단하였으며, Fig. 1과 같은 

Stability curve를 통해 연소불안정 현상을 예측

하고자 하였다.

2.1.2 General formulation of nonlineaer stability

1970년대에는 Georgia Institute of Technology

의 Zinn과 Powell에 의해 액체 추진제 로켓의 

비선형적 연소불안정에 대한 연구[5]가 진행되었

다. Galerkin method를 변형하여 비선형 연소불

안정을 해결하는데 사용하였으며, Radial mode

의 섭동을 줄이는 것이 엔진의 안정성을 증가시

키는 역할을 한다는 것을 파악하였다.

2.1.3 Nonlinear gasdynamics

1990년대 Yang과 Culich에 의하여 원형 연소

기에서 Longitudinal mode 및 Transverse mode

의 연소불안정에 대해 연구[6, 7]를 진행하였으

며, 이를 통해 안정한계를 파악하였다.

Conservation equation을 시간적 공간적 평균을 

내어 방정식을 풀었으며, 이를 통해 횡파 음파의 

선형 및 비선형 특성을 파악하고, 한계 사이클 

및 안정성에 대해 분석하였다.

2.2 수치적 접근

2.2.1 Oscillatory fuel droplet vaporization

Sirignano 등의 연구[8, 9]에서는 연료 droplet

의 vaporization이 burning rate에 영향을 미치

기 때문에 연소불안정을 유발하는 주된 요인으

로 보고, 압력과 속도섭동이 vaporization에 미

치는 영향에 대한 연구를 진행하였고, 이를 통해 

Longitudinal mode의 불안정에 대해 분석하였

다.

2.2.2 Navier-Stokes equation

Fig. 1. Stability curve by using time lag analysis



- 49 -

Jeng 등의 연구[10]에서는 2차원 

laser-sustained plasma 모델을 분석하여 계산하

였고, 이를 이미 존재하는 실험 결과와 비교하였

다. 즉, 가스 유입 속도, 압력, 레이저 출력 등의 

요인이 플라즈마의 구조에 미치는 영향을 조사

하였다. 그 결과 기존의 1차원 및 반 2차원 모델 

계산은 laser-sustained plasma에 적절한 해석 값

을 주지 못한다는 것을 확인하였다.

2.2.3 Taylor-Galerkin finite element method

Yoon 등의 연구[11]에서는 Navier-Stokes 방정

식을 풀기 위하여 Taylor-Galerkin FEM을 사용

하였다. 그 결과 화학반응은 경사 충격파에 의해 

촉진되며, Reacting flow는 온도를 증가시키고,

마하수를 줄이는 것을 확인하였다. 또한, 경사 

충격파의 각도가 증가함에 따라 연소 불안정이 

더 발생하는 것을 확인하였다.

2.3 실험적 접근

2.3.1 Hydraulic Tests

로켓 연소기 내부로 연료를 공급하는 인젝터

가 연소불안정에 중요한 역할을 한다는 Bazarov

등의 연구[12]를 통해 인젝터의 동특성을 파악하

여 연소불안정 문제를 해결하고자 하는 연구들

이 진행되었다. Fu 등의 연구[13]에서는 단일 스

월 인젝터의 동특성을 파악하기 위하여 Closed

type과 Open type을 제작하고, Flow-pulsation

generator를 통해 유동에 가진을 가하였다.

Kenny 등의 연구[14]에서는 전단 동축형과 스월 

동축형 인젝터를 사용하여 실험을 진행하였고,

Reynolds 수, Weber 수, Ohnesorge 수 등 무차

원수를 이용하여 액체의 미립화에 대한 연구를 

진행하였다.

2.3.2. Hot tests

Neumeier 등의 연구[15]에서는 연소불안정을 

빠르게 감쇠시키기 위한 능동 제어 접근법의 성

능에 대한 연구를 진행하였다. 그 결과 연소기 

내부의 압력과 180° 위상차가 있는 연소 섭동을 

가할 때 가장 큰 감쇠가 발생하는 것을 확인할 

수 있었고, 이는 Rayleigh’s criterion과 일치하는 

결과임을 알 수 있다.

로켓 연소기에 발생할 수 있는 연소불안정 

Mode는 Longitudinal mode와 Transverse mode

가 존재한다. Longitudinal mode의 경우 대부분

의 연소기에서 존재하나, 로켓의 경우 그 위력이 

상대적으로 Transverse mode보다 작다. 또한,

Longitudinal mode는 그 예측 방법 및 회피 방

법이 잘 알려져 있기 때문에 최근에는 

Transverse mode에 대한 연구가 진행되고 있

다.[16-18]

3. 국내 로켓 연소 불안정 연구 동향

국내의 로켓 연소 불안정에 관련된 연구는 주

로 국가 기관인 항공우주연구원(KARI)과 대학 

연구실 차원에서 주로 행해지고 있다.

3.1 항공우주 연구원(KARI)

항공우주연구원에서는 KSR-III, 나로호,

KSLV-II 사업 등 국가 차원에서 로켓 개발을 진

행하였고, 그 개발 과정에서 발생하는 연소 불안

정에 대해 연구를 수행하였다. 2005년에는 동축 

스월 분사기를 가진 연료과잉 가스발생기의 연

소시험을 수행하면서 인젝터의 리세스 수와 배

관에 따른 연소 불안정 현상을 보고, 리세스 수

가 가스 발생기 연소실에서의 연소 불안정 억제

에 영향을 미침을 발견하였다.[19] 그리고 2014

년, 액체 로켓엔진 연소기의 연소 안정성 평가를 

위한 방법으로서 펄스건 기폭 시험을 수행하여 

탈설계점 조건에서의 연소 불안정 현상을 관찰

하였고, 펄스건 기폭 시험의 효과를 확인하였

다.[20] 그 외에도 액체로켓엔진 연소기의 배플

에 따른 연소안정성 및 연소기 동적 안정성 평

가 방법 등 다양한 연소 불안정 연구를 진행 중

에 있다.[21,22]

3.2 서울대학교 로켓추진연구실(RPL)

서울대학교 로켓추진연구실의 경우 연소불안

정 현상이 연소실 내부 음향 섭동과 유량에 의

한 열유동 섭동이 커플링되어 발생한다는 사실
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에서 인젝터의 동특성이 연소 불안정에 큰 영향

을 미친다는 가정 하에 충돌형 인젝터, 스월 인

젝터 및 Fig. 2와 같은 기체 중심 스월 동축형 

인젝터 등 다양한 종류의 인젝터의 동특성을 파

악하고, 이 특성이 연소 불안정에 미치는 영향을 

연구하고 있다.[23-25]

Fig. 2 Geometry of Gas Centered Swirl

Coaxial Injector

3.3 충남대학교 로켓추진 및 연소 실험실

충남대학교 로켓추진 및 연소 실험실은 로켓 연소에 

대한 다양한 연구를 수행하여 왔으며, 연소 불안정에 관

한 연구 역시 수행하였다. 2000년대 중반에는 Fig. 3와 

같이 고주파 연소불안정 제어를 위한 음향공의 구조에 

따른 음향 감쇠 효과를 살펴보고, 음향공의 최적 설계의 

중요성을 밝혀내었다.[26] 그리고 최근에는 액체 로켓 연

소불안정 모사를 위한 축소형 고온, 고압 연소기에 대한 

기본 설계를 수행 및 준비 중에 있다.[27]

Fig. 3 Schematic of model chamber &

acoustic cavity

3.4 세종대학교 연소 및 추진 실험실

세종대학교 연소 및 추진 실험실은 로켓 연소

불안정을 위해 Fig. 4와 같이 해석적인 연구와 

실험적 연구를 병행하여 수행하고 있다. 주요 연

구로는 파장 공명기가 장착된 경우의 음향 감쇠 

특성을 수치해석적으로 조사하고, 이를 분석하여 

공명기의 최적 설계 방법을 제시한 연구와 스월 

동축형 분사기의 화염 거동을 해석적으로 수행

하여 불안정 영역을 밝혀낸 연구 등이 있

다.[28,29]

Fig. 4 Computational grids of the actual

chamber

3.5 항공대학교 하이브리드 로켓추진연구실 & 고속 추진 

및 연소 제어 실험실

항공대학교에서는 Fig. 5와 같은 하이브리드 

로켓에서 주로 발생하는 불안정성 모드를 밝혀

내기 위해 의도적으로 불안정을 유도한 뒤 연소

실험을 수행하여 불안정 조건에서의 실험 값을 

얻어 내었고, 이를 길이방향 음향 모드와 헬름홀

츠 모드 이론 모델을 이용하여 계산한 결과와 

비교하여 유사한 경향을 보임을 밝혀내었

다.[30,31] 그 외에도 비선형 파동방정식으로부터 

음향 비선형 불안정 모델을 유도하여 실린더형 

고체로켓 모터의 연소 불안정 현상을 분석한 바 

있다.[32]

Fig. 5 Schematic of the Hybrid Combustor
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4. 결론

로켓의 연소불안정에 관한 연구는 이론적, 수

치적, 실험적으로 다양하게 진행되고 있으며, 국

내외적으로 다양한 기관에서 수행하고 있다. 초

기에는 단일 인젝터에 대한 연구가 진행되었다

면, 최근에는 다중 인젝터를 이용한 연구가 진행

되고 있다. 또한, 초기에는 Longitudinal mode에 

대한 연구가 주로 진행되었다면, 최근에는 

Transverse mode에 대한 연구가 진행되어오고 

있다. 또한, 다양한 인젝터의 종류를 이용하여 

연구를 하고 있으며, 추진제의 종류 및 연소실 

내부의 압력을 변경해가며 다양한 조건에서의 

연소불안정에 대한 연구를 수행하고 있다. 이러

한 연구에도 불구하고 아직까지 로켓의 연소불

안정은 완전히 예측하고 회피하기는 어려우며,

국내 기술력은 아직 해외의 기술력에 비해 많이 

뒤쳐져있는 상황이다. 따라서 국내에서도 로켓 

연소불안정에 대한 지속적인 연구를 통해 국내 

연소불안정에 대한 기술력 확보를 수행해야 한

다.

후    기

본 연구는 서울대학교 차세대 우주추진 연구

센터와 연계된 미래창조과학부의 재원으로 한국

연구재단의 지원을 받아 수행한 선도연구센터지

원사업(NRF-2013R1A5A1073861)의 연구 결과 및 
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