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1. 서    론 액체로켓엔진 연소기 개발에 있어서 성능과 

더불어 반드시 확인되어야 하는 것이 연소안정

성 여부이다. 특히 로켓엔진 연소기에서 고주파 

연소불안정은 연소실 내부에서 발생하는 공진 
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ABSTRACT

A combustion instability has been one of the most serious problems in the development of

combustion devices including rocket engine and gas turbine. In particular, a high-frequency combustion

instability generated by resonant coupling between combustion phenomena and acoustic oscillations

within thrust chamber causes severe damage to the hardware. Because it is accompanied by high

amplitude pressure oscillations and excessive heat flux to the chamber wall. Therefore, combustion

instability is one of the difficult problems that must be resolved in developing liquid rocket engine.

This paper describes the cases of combustion instability encounted during the development of thrust

chamber for KSR-III and KSLV-II.

초       록

연소불안정은 로켓엔진과 가스터빈을 포함하는 연소장치의 개발에 있어서 가장 심각한 문제 중의 하

나이다. 특히, 연소실에서의 연소와 음향섭동과의 공진에 의해 야기되는 고주파 연소불안정은 하드웨어

에 심각한 손상을 초래한다. 왜냐하면 고주파 연소불안정은 높은 압력섭동과 연소실 벽면으로의 과도

한 열유속을 동반하기 때문이다. 따라서 연소불안정은 액체로켓엔진 개발에 있어서 반드시 해결되어야 

하는 문제 중의 하나이다. 본 논문에서는 액체추진과학로켓(KSR-III) 및 한국형발사체(KSLV-II) 엔진 연

소기 개발에 있어서 연소불안정의 경험 사례를 소개한다.
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결합되어 나타는 것으로 높은 진폭의 압력 섭동

과 연소실 벽면으로의 과도한 열전달이 수반되

어 연소기 자체를 손상시키는 결과를 가져오므

로 개발에 있어서 반드시 해결되어야 하는 난제 

중의 하나이다. 연소불안정은 1930년대에 발견되

어 이후 그 원인과 해결 방법을 찾기 위해 수많

은 연구들이 진행되었음에도 불구하고 완벽하게 

해결되지 못하고 있다[1, 2, 3].

한국항공우주연구원에서는 한국 최초의 액체

로켓엔진인 KSR-III 엔진, 30톤급 연소기 개발 

완료 이후 한국형발사체용 75톤 및 7톤 연소기 

개발이 진행되고 있다[4, 5, 6, 7, 8]. KSR-III 엔

진 개발 시 연소불안정 문제로 상당히 어려움을 

겪었고, 현재 개발 중인 75톤 및 7톤 연소기에서

도 연소불안정 문제가 나타났다. 본 논문에서는 

위의 연소기들의 개발과정에서 나타났던 연소불

안정에 대해 소개한다.

2. 연소기

2.1 연소기 개발

현재까지 한국항공우주연구원에서 개발을 완

료하였거나 개발 중인 액체로켓엔진 연소기에서 

연소불안정이 발생되었던 연소기의 대략적인 규

격을 Table 1에 정리하였다. KSR-III는 내열재 

연소실로 구성된 연소기이며, 75톤급 및 7톤 연

소기는 재생냉각형 연소기이다. 개발과정에서 나

타난 연소불안정은 대부분 1T 모드였으며, 실제 

연소조건을 감안한 각 연소기의 1T 모드 주파수

도 함께 나타내었다. 연소안정성은 분사기의 형

태에 따라 큰 영향을 받는데 KSR-III 엔진은 충

KSR-III 75-tonf 7-tonf
연소압[MPa] 1.38 6.0 7.03
총유량[kg/s] 60 243.4 20.5
연소실 타입 내열재 재생냉각

1T mode[Hz] 1550 1366 4189
분사기 타입 충돌형 동축 와류형
Stabilizing

Device

음향공

→ 배플
배플

None

→ 배플

Table 1. Comparison of Thrust Chambers

돌형 분사기를 적용하였고, 75톤 및 7톤 연소기

는 연소안정성 측면에서 좀 더 유리한 동축 와

류형 분사기를 채택하였다. 분사기 튜닝을 통한 

연소불안정 해결이 쉽진 않고, 그나마 쉽게 접근

할 수 있는 방법이 수동제어기구(passive control

device)의 장착이 있다. 대표적인 수동제어기구

는 배플(baffle)과 음향공(acoustic cavity)이 있다.

KSR-III에서는 음향공을 선택하여 연소불안정 문

제를 해결하려 했으나 결국은 배플 장착을 통해 

해결하였고, 75톤 및 7톤 연소기는 30톤 연소기 

개발과정에서 축적된 배플형 분사기 설계 노하

우를 반영하여 연소불안정 문제를 해결하였다.

3. 각 연소기 별 연소불안정

3.1 KSR-III

KSR-III 엔진은 추력 13톤, 연소압력 1.38

MPa, 추진제 유량 60 kg/s의 규격을 갖는 엔진

으로 1997년부터 2002년까지 개발되었다. 실물형 

엔진 기준으로 EM(Engineering Model) 8기,

PM(Protoflight Model) 4기, FM(Flight Model) 8

기가 제작되었다. KSR-III 연소실에서는 분사기

면 외곽 원주를 따라 Helmholtz 공명기 형태의 

음향공을 설치하고, 그 주파수를 1T 모드에 동조

시켰다. 그러나 실제로 음향공을 설치하지 않은 

기본 연소실뿐만 아니라 음향공을 설치한 연소

실에서도 시험 작동조건에 따라 연소불안정 현

상이 발생되었고, 많은 시제들이 손상되었다. 시

험분석 결과 1T 모드 연소불안정임을 확인하였

고, 음향공을 설치하더라도 연소안정성에 기여를 

하지 못하는 것으로 판단하였다. 이에 Fig. 3과 

같이 최종적으로 1허브 6블레이드 형상의 배플

을 설치함으로서 정적 안정성(Statistical

Stability) 뿐만 아니라 연소 안정성 평가시험

(SRT)을 통해 동적 안정성(Dynamic Stability) 까

지 확보됨을 확인하였고, 마침내 2002년 11월 

KSR-III 로켓은 성공적으로 발사되었다.
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Fig. 1 Pressure Fluctuation(up) & Vibration(down) of
Combustion Chamber with(right)/without(left)
High Frequency Combustion Instability

Fig. 2 Damage on Injector Face Plate of Combustion
Chamber

Fig. 3 Adaptation of Baffle and Test Result of
KSR-III Engine

3.2 75톤 연소기

75톤 연소기는 한국형발사체 1단 및 2단 엔진

에 적용되는 연소기로 연소압력 6.0 MPa, 추진

제 유량 243.4 kg/s의 규격을 갖는다. 연소기 개

발시제는 기술검증시제 2기부터 나로우주센터 

연소기 시험설비에서 개발시험이 수행되었고, 현

재까지 총 8기에 대해 연소시험이 수행되었고,

엔진 개발 시제 총 7기의 수락연소시험이 완료

되었다. 75톤 연소기에는 그 전까지 개발을 진행

했던 30톤급 연소기에 적용한 배플형 분사기를 

75톤 연소기에 맞도록 2허브 12블레이드 배열 

형상으로 설계하였다. 그러나 75톤 연소기도 기

술검증시제 및 초기 개발시제의 연소시험에서 

1T 모드 고주파 연소불안정이 발생되었다. Fig.

4에 75톤 연소기의 연소실 압력과 압력섭동을 

나타내었다. 산화제 및 연료의 종단밸브를 각각 

2개씩 이용하여 연소압력 3.0 MPa을 약 1초 유

지하다가 최종적으로 연소압력 6.0 MPa이 되도

록 시험을 수행하였는데 저압연소구간에서는 압

력섭동이 나타나지 않다가 설계압으로 천이되는 

구간부터 압력섭동이 커지기 시작하여 정상구간

동안 계속적으로 유지되었다. 주파수 분석 결과 

약 1100 Hz 주파수 특성을 보여 1T 모드 연소

불안정임을 확인하였다. 연소시험 후 헤드부측의 

상태는 Fig. 5에 나타낸 것처럼 최외곽 배플 분

사기가 심하게 손상되었고, 연소실의 압력을 측

정하는 포트들이 절단되는 등 강한 진동에 따른 

하드웨어의 손상이 발생되었다. 손상된 최외곽 

배플 분사기를 제거하고 배플 외형과 동일한 

STS 임시 배플을 장착하여 재연시험을 수행한 

결과 마찬가지로 연소불안정이 발생되어 본 설

계안은 연소불안정에 취약한 설계임을 확인하였

다. 그 이후 최외곽 배플 구획(compartment)에 

STS 임시 배플을 추가로 장착하고, 또한 2차 블

레이드 분사기의 산화제 노즐을 막아 연료만 분

무되도록 하여 배플에 의해 형성되는 화염 제거

가 연소안정성 개선에 미치는 영향 등을 확인하

였다. 그 결과 추가로 장착한 STS 임시 배플이 

유효하게 작동하는 구간에서는 고주파 연소불안

정이 억제됨을 확인하였다. 후속 모델에서는 위

의 방안과 더불어 리세스 길이가 짧은 외부 혼

합 분사기를 1T 모드의 에너지가 집중되는 2차 

허브 외곽으로 배치하고, 내부 영역에는 리세스 

길이가 긴 분사기를 배치하는 설계로 진행하였

고, 결과적으로 초기 설계안 대비 압력 섭동의 

크기가 상당히 작아 연소불안정이 해소되었음을 

최종 확인하였다. 이 후 연소성능, 점화특성 및 

열내구성 향상을 위해 2허브 배열 형상에서 1허
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Fig. 4 Occurrence of Spontaneous Combustion
Instability during Hot-firing Test of 75tonf
Thrust Chamber

Fig. 5 Damage of Periphery Baffle Injectors

브 9블레이드 배열 형상을 적용하였고, 위의 효

과를 충족하면서 연소 안정성에도 문제가 없음

을 1차적으로 확인하였다. 향 후 추가적인 검증

이 예정되어 있다.

3.3 7톤 연소기

7톤 연소기는 한국형발사체 3단 엔진에 적용

되는 연소기로 연소압력 7.03 MPa, 추진제 유량 

20.5 kg/s의 규격을 갖는다. 실물형 기준으로 연

소기 개발시제 7기, 엔진 개발시제 4기가 개발되

었다. 7톤 연소기는 개발 초기 30톤 연소기 및 

75톤 연소기에 적용하였던 배플형 분사기를 적

용하지 않았다. 배플형 분사기를 적용하지 않은 

시제들에 대한 연소시험들이 진행되었으나 우려

했던 연소불안정은 발생되지 않았다. 그러나 연

소안정성 평가시험을 수행한 결과 일부 시험 영

역에서 1T 모드 고주파 연소불안정이 Fig. 6과 

같이 발생되었다. 연소장에 임의의 가진을 주기

위한 펄스건(Pulse Gun)이 기폭되는 약 9.812 초 

전에는 압력섭동이 낮은 매우 안정된 연소를 보

이다 기폭이 됨과 동시에 상당히 큰 섭동으로 

증폭됨을 보이고 있다. 주파수 분석 결과 약 

4000 Hz 의 1T 모드 불안정임을 확인하였고,

Fig. 7에 두 동압센서의 위상차가 180° 를 보임

에 따라 더욱 확실하게 알 수 있었다. 이와 같이 

동적 연소안정성을 만족하지 못함을 확인한 후 

7톤 연소기에도 배플형 분사기를 적용하였고, 배

열 형상은 1허브 3블레이드 형상이다. 배플을 적

용한 이후 시제에서는 정적 및 동적 안정성이 

있는 것으로 확인되었으며, 추가적으로 몇 가지 

문제점들을 해결하기 위해 허브를 없애고 3블레

이드로만 구성된 배플 배열 형상을 적용하여 연

소성능 및 연소안정성 여부를 확인할 계획에 있

다.

결 론

액체로켓엔진 연소기 개발 과정 중에 나타난 

연소불안정 사례들을 각 연소기 별로 소개하였

다. 연소불안정 문제는 연소기 개발에 있어서 
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Fig. 6 Occurrence of Triggered Combustion Instability
during SRT Hot-firing Test of 7tonf Thrust
Chamber
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Fig. 7 Filtered Chamber Dynamic Pressure During 1T
mode(4000 Hz) Combustion Instability.

반드시 해결해야 하는 중요한 문제이나 그 해결

은 쉽지 않다. 현재까지 개발되어 온 액체로켓엔

진 연소기에는 기본적으로 연소불안정을 억제할 

수 있는 수동제어기구인 배플을 적용하여 연소

불안정 문제를 해결하였고, 향 후 좀 더 개선된 

배플 배열안 시제에 대해 추가적인 검증이 수행

될 예정이다.
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