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1. 서    론

고주파 연소불안정은 연소실 내부 공진으로 

발생하는 특정 음향파와 화염에 의한 열방출율 

섭동이 상호 결합하여 급격한 열과 음향 에너지

를 방출하는 현상이다[1]. 로켓 엔진과 가스터빈,

램제트과 같은 대부분의 연소시스템에서 발생하

며, 큰 진폭의 압력 섭동, 높은 열유속과 기계적 

진동을 수반한다. 특히 액체로켓엔진은 에너지 
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ABSTRACT

High-frequency combustion instability results from a feedback coupling between the unsteady heat

release rate and the acoustic waves formed resonantly in the combustion chamber. It can be modeled

as thermoacoustic problems with various degrees of the assumptions and simplifications. This paper

presents numerical analysis of self-excited combustion instabilities in a variable-length lean-premixed

combustor and designs of passive control devices such as baffle and acoustic resonators in a

framework of 3-D FEM Helmholtz solver. Nonlinear behaviors such as steep-fronted shock waves and

a finite amplitude limit cycle are also investigated with a compressible flow simulation technique.

초       록

고주파 연소불안정은 비정상 화염의 열방출율 섭동과 연소실 내부에서 공진되는 음향파의 상호 결합

으로 발생하는 열음향 문제로, 다양한 해석적 접근방법이 존재한다. 본 논문에서는 주파수 영역에서 선

형음향 가정과 시간지연 이론을 이용한 3차원 FEM Helmholtz solver의 개발 사례를 소개하였으며, 가

변길이 희박 예혼합 연소기의 자발 연소불안정 예측과 수동제어기구(배플, 음향공진기)의 설계분석 결

과를 제시하였다. 또한 시간 영역에서 시간지연 이론을 이용한 압축성 유동 해석코드를 통해, 고진폭 

압력섭동에 의해 야기되는 비선형 음향 특성과 한계사이클 현상을 분석하였다.

Key Words: Combustion Instability(연소불안정), Thermoacoustic System(열음향 시스템), Helmholtz

Solver(헬름홀츠 해법), Time-Lag(시간지연), Steep-fronted shock wave(충격파)
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밀도가 매우 높고 소산이 적어, 연소불안정 발생

시 순식간에 회복 불능의 손상을 야기한다. 1960

년대 아폴로 계획 이후 수많은 연구가 진행되었

으나, 여전히 새로운 액체로켓엔진 개발에 있어 

가장 큰 걸림돌이 되고 있다[2,3]. 가스터빈의 경

우, 높은 효율과 공해물질 감소를 위해 가연한계 

근방의 희박 영역에서 작동하는 예혼합 연소기

술이 적용되고 있다. 희박 예혼합 연소 방식은 

연소불안정에 취약하므로 주로 수동 및 능동 제

어의 관점에서 많은 연구가 진행되고 있다[4].

시행착오와 실험적인 방법에 소요되는 개발 

비용과 노력을 절감해야 하는 현실적 요구로 인

해, 초기 설계 단계부터 연소불안정을 예측하고 

연소안정화 설계에 활용할 수 있는 고신뢰도의 

해석기술에 대한 연구도 꾸준히 진행되어 왔다.

연소시스템에 따라 연소불안정의 구동 기구

(driving mechanism)가 다르고, 복잡한 물리적 

현상들이 결합되어 있어 정확한 규명이 어렵다.

그러나 이론적으로는 음향장과 열방출율 섭동의 

상호작용에 의해 발생하는 열음향 문제로 볼 수 

있으며, 열방출율 섭동에 대한 모델링이 다를 뿐 

전체적인 해석 틀은 동일하게 사용될 수 있다.

연소불안정 해석기술은 물리적 가정을 통한 단

순화 정도와 모델링 난이도에 따라 다양한 접근 

방법이 존재하며, 해석기법의 분류와 장단점은 

참고문헌[1,5,6]에 자세히 설명되어 있다.

최근에 LES(Large Eddy Simulation) 기법을 

이용한 해석적 연구가 활발히 진행되고 있으며,

연소불안정을 현상학적으로 규명할 수 있는 뛰

어난 예측 능력을 보여주고 있다[7,8]. 그러나 과

도한 계산시간이 요구되고 그 자체 결과만으로

는 예측된 연소불안정에 대한 직접적 해답을 제

시할 수 없어 실제 설계 과정에 적용하기에는 

한계가 존재한다. 특히 액체로켓엔진의 경우, 초

임계 압력 조건에서 발생하는 액체추진제의 난

류연소 모델링은 아직도 많은 연구가 필요한 분

야이다.

CERFACS를 중심으로 한 프랑스 연구그룹은 

주목할 만한 연구결과를 보여주고 있다. Nicoud

등[6]은 AVSP라는 3차원 FEM Helmholtz solver

를 개발하고, LES solver(AVBP)의 해석결과로 

얻어진 화염응답모델과 연동하여 각각의 음향 

공진 모드에 대한 불안정 여부를 예측할 수 있

는 새로운 방법론을 제시하였다. 이후 AVSP 코

드를 이용한 헬리콥터용 환형 가스터빈 연소기 

해석[9]과 연소실 벽면 냉각홀 및 압축기와 터빈

에 연결된 입/출구의 음향 거동을 모사하기 위

한 모델링 연구[10,11] 등을 통해 Helmholtz

solver의 적용분야와 활용성을 확대해 가고 있

다. 또한, Silva 등[12]은 비선형 화염 응답특성을 

고려하기 위해 FDF(Flame Describing Function)

의 측정결과를 AVSP 코드에 적용하였으며, 실

험에서 나타난 한계사이클 거동을 예측하였다.

Helmholtz solver의 또 다른 사례로, 이탈리아 

연구자들은 상용 FEM 소프트웨어인 COMSOL

Multiphysics를 이용하여 Nicoud 등의 해석방법

[6]을 구현하였으며[13], 비선형 화염 응답 모델

에 의한 자발 불안정의 분기(bifurcation) 현상을 

연구하였다[14].

가스터빈 연소기의 사례처럼 활발하지는 않지

만, 최근 들어 액체로켓 연소기의 연소불안정 예

측에 Helmholtz solver를 활용하려는 연구들이  

일부 수행된 바 있다[8,15].

한국항공우주연구원(이하 항우연)의 연소기팀

은 자체적으로 고주파 연소불안정과 관련된 해

석기술을 개발하고자 노력해 왔다[16-19]. 본 논

문에서는 지금까지의 개발 현황을 소개하고, 향

후 연구 방향을 모색하였다.

2. 선형음향해석을 통한 연소불안정 연구

2.1 3차원 FEM Helmholtz solver 개발

항우연 연소기팀은 AVSP 코드의 개발 사례를 

참고하여, 자체적으로 3차원 FEM Helmholtz

solver인 ASCI3D를 개발하였다[16,17].

선형화된 파동방정식은 주파수 영역에서 다음

과 같은 Helmholtz 방정식으로 변환된다.



 



  

   

  (1)
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여기서 변수 위의 기호 ^는 Fourier 변환된 복소

값을 의미하며, 하첨자 0는 시간평균을 나타낸

다. 조화진동을 가정하면 시간에 대한 압력의 섭

동은 아래와 같이 나타난다.

 Re    (2)

Eq. 2의 우변에서 복소음향압력 는 시간과 

무관한 공간상의 음향 모드를 나타내며, 복소 각

주파수의 실수부 을 포함한 지수항은 공진주

파수()에 따른 주기 진동을 의미한다.

마지막으로 허수부 는 증폭율(growth rate)로

서, 양의 부호이면 진폭이 지수함수적으로 증가

하고 음의 부호에서는 감소하게 된다. Eq. 1에 

대한 고유치 문제를 해석함으로서 위의 세 가지 

값들을 구할 수 있다.

기본적인 수치해석 절차는 Nicoud 등의 연구

[6]와 동일하지만, 해석의 효율성을 높이기 위해 

일부 수치해석방법을 개선하였다. 우선 FEM 해

석에 있어 사면체 요소만을 사용하는 AVSP 코

드에 비해, ASCI3D는 4가지 형태의 요소(사면

체, 프리즘, 피라미드, 육면체)를 혼합하여 사용

할 수 있기 때문에, 보다 유연하고 효율적인 격

자 구성이 가능하다. 또한 대규모 고유치 문제 

해석을 위해 AVSP 코드와 동일하게 ARPACK

라이브러리[20]를 사용하였으나, standard 모드 

대신에 shift-invert 모드를 적용하여 고유치 계

산의 수렴성을 높이는 동시에 관심 대상인 음향 

모드들만 선별적으로 계산할 수 있게 하였다. 대

신 shift-invert 모드에서 고유치에 가까울수록 

행렬식의 특이성(singularity)이 증가하여 발생하

는 수치적 어려움을 극복하기 위해 MUMPS

(Multi-frontal Massively Parallel Solver)[21]를 

이용한 직접해법으로 복소 역행렬 계산을 수행

하였다.

ASCI3D 코드의 전체 구성은 Fig. 1과 같으며,

세부적인 해석방법과 기본적인 코드 검증 결과

들은 참고문헌[16,17]에 자세히 제시되어 있다.

Fig. 1 Solution procedure for the Helmholtz solver ASCI3D.
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2.2 가변길이 예혼합 연소기의 자발 불안정 해석

ASCI3D 코드의 예측 능력을 검증하기 위해,

Kim 등[22]이 실험한 예혼합 모델 연소기를 해

석하였다. 연소기 전체 구성은 Fig. 2(a)와 같으

며, 상대적으로 단순한 형상이지만, 선회에 의한 

난류 예혼합 화염 특성은 실제 산업용 가스 터

빈과 유사하게 설계되었다. 횡방향(transverse)

음향모드는 관심 대상이 아니므로, 계산의 효율

성을 위해 Fig. 2(b)와 같이 원주 방향으로 45°

영역만 해석영역으로 선정하였다. 실험에서 천연

가스와 수소의 혼합기를 연료로 사용하였으며,

수소의 첨가량에 따라 화염 구조의 변화와 화염

전달함수를 자세히 측정하였다[22]. 이 중에서 

수소 첨가량이 0%(Flame H00)과 45%(Flame

H45)인 두 가지 화염 조건을 해석하였다.

Eq. 1로 주어진 열음향 문제를 해석하는 데 

있어, 음향 섭동에 대한 화염응답특성 를 모

델링하는 것이 가장 중요하고 어려운 부분이다.

일반적으로 예혼합 화염에 대해서는 아래와 같

은 속도감응 시간지연 모델을 사용한다.

  


    ⋅ (3)

여기서 과 는 열방출율 섭동에 대한 속도 섭

동의 영향을 결정하는 연소응답 파라미터로서,

각각 감응지수와 시간지연을 나타낸다. 이 값들

은 실험적으로 계측되는 화염전달함수(FTF)와의 

상사성으로부터 구할 수 있다.

 


  (4)

이때 이득값 와 위상차 는 주파수의 함수로

서, 실험에서 측정된 결과는 Fig. 3과 같다.

Fig. 4에서 보듯이, 연소실의 길이를 변화시켜

가며 연소시험을 수행했을 때, 특정 길이에서 자

발 불안정이 발생하였으며 수소를 첨가한 화염

조건에서는 그 길이가 더 짧아졌다. 양의 증폭율

(  )을 갖는 해석결과와 실험결과를 비교할 

때, 연소실 내부에서 발생된 자발불안정은 1L 모

드이며 화염조건에 따른 불안정 발생 영역이 정

성적으로 일치하는 것을 알 수 있다.

(a) Experimental setup [22]

(b) Computational mesh

Fig. 2 Swirl-stabilized lean-premixed combustor.

(a) Gain

(b) Phase

Fig. 3 Global flame transfer functions measured for
two different flame conditions [22].
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해석모델의 비교 과정에서 화염의 길이가 커

질수록 시간지연 모델 파라미터의 공간상 분포

가 해석 정확도에 큰 영향을 미치는 것으로 나

타났다. 또한 해석 정확도를 높이기 위해서는 입

/출구 경계에서의 음향 경계조건, 연소실 내부의 

음속 분포, 그리고 시스템 내부에 존재하는 감쇠 

기구의 모델링에 대해 추가적인 연구가 필요함

을 확인하였다. 해석모델이 예측결과에 미치는 

영향은 참고문헌[17]에 자세히 기술되어 있다.

(a) 100% natural gas

(b) 55% natural gas + 45% hydrogen

Fig. 4 Prediction of self-excited instabilities with
varying the chamber length.

3. 수동제어기구 설계/해석

3.1 Helmholtz solver를 이용한 조화해석 방법

연소안정화를 위한 수동제어기구로 일반적으

로 배플과 음향공진기가 사용된다. 수동제어기구

의 설계를 위해서는 음향 특성을 정량적으로 평

가할 필요가 있으며, 이 목적으로 비연소 음향시

험이 수행되어 왔다[23]. 본 연구에서는 음향시

험을 대체하기 위해 Helmholtz solver를 이용한 

선형음향해석을 수행하였으며, 음향시험 결과와 

비교하여 예측 정확도를 검증하였다[18].

비연소 조건이므로 Eq. 1의 우변항인 열방출

율 섭동은 사라지며( ), 진폭이 일정한 중립 

상태( )를 가정하면 복소 각주파수는 실수

부인 공진주파수만을 가지게 된다(  ). 음

향시험과 유사하게 가진점에서 미소 진폭의 압

력 진동을 가하고 가진 주파수를 원하는 범위 

내에서 순차적으로 증가시켜 가며 조화해석을 

수행한다[18]. 따라서 2절에서처럼 고유치 문제

를 계산할 필요가 없으며, 주어진 가진주파수에

서 Eq. 1에 대한 유한요소 연립방정식을 직접 

계산하여 복소음향압력 을 해로 얻게 된다.

평균유동의 영향을 무시하면 속도 섭동은 압력

섭동의 구배를 통해 계산할 수 있다.

3.2 배플 장착에 따른 횡방향 음향모드 특성 예측

Fig. 5는 상온 음향시험 조건에서 배플 장착 

유무에 따른 1T와 2T 음향 모드의 압력 섭동 분

포를 보여준다. 배플이 장착된 경우 연소실 내부

의 접선방향 섭동이 배플 구획 내부에서 종방향

화(longitudinalization)되어 분사면에서 횡방향 

압력 구배가 현저히 감소하는 것을 알 수 있다.

이러한 영향은 해당 모드의 감쇠인자[23]를 통해 

정량화될 수 있다. 또한 배플이 장착되면 분사면 

근방에서 횡방향 모드의 유효 파장길이가 증가

하기 때문에 해당 모드의 공진주파수가 감소하

게 된다. Table 1은 배플 장착에 따른 주파수 변

이와 감쇠인자 증가비에 대해 해석과 음향시험

을 비교한 결과이며, 다소 번거로운 음향시험을 

대체하기에 충분한 예측능력을 나타내었다.
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(a) Unbaffled chamber

(b) Baffled chamber

Fig. 5 Harmonic analysis of liquid rocket combustion
chambers at a cold acoustic test condition.

Frequency
shift (Hz)

Damping factor
ratio

1T
Predicted 69.8 1.46
Measured 68.0 1.63

2T
Predicted 204.5 2.00
Measured 197.2 2.68

Table 1. Comparison of frequency shift and damping
factor ratio due to baffle installation

3.3 음향공진기의 음향감쇠 특성 해석

음향공진기를 통해 원하는 음향감쇠를 얻기 

위해서는 정확한 동조가 이루어지게 설계되어야 

한다. 이론적으로 유도된 동조주파수 관계식은 

정형화된 형상이어야 하며, 목표 음향모드의 파

장길이에 비해 공진기가 충분히 작아야만 유효

하다. 이러한 이유로 Helmholtz solver의 해석결

과에 대한 후처리 과정을 통해 음향공진기의 감

쇠 특성을 정량적으로 평가할 수 있는 방법을 

고안하였다[18]. Fig. 6과 같이 서로 다른 형상을 

갖는 Helmholtz 공진기에 대해 선형음향해석을 

수행하였으며, 음향시험결과[24]와 비교하였다.

Fig. 7에서 보듯이 선형음향해석은 공진기 형상

과 개수에 따라 음향시험에서 얻어진 음향 감쇠 

특성 변화를 정확히 예측하였다. 실제 연소조건

에서도 음향공진기 안팎의 음속만 알 수 있다면 

공진기의 최적설계가 가능할 것으로 기대된다.

(a) Experimental setup [24]

(b) Computational mesh(left: HR-1; right: HR-2)

Fig. 6 Impedance tube with two different Helmholtz
resonators.

(a) Absorption coefficient

(b) Acoustic conductance

Fig. 7 Absorption coefficient and conductance for
various numbers of resonators.
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4. 비선형 음향 특성을 고려한 연소불안정 해석

4.1 공진관 해석을 통한 비선형 음향 특성 분석

일정 진폭 이상의 압력 섭동은 충격파를 수반하게 된

다. 이러한 현상은 압력파의 전파속도(음속, 유체속도)가 

위치에 따라 달라지면서 음압이 끝단에 적체되어 발생하

는 비선형 음향 현상이다. 공진관 내부의 천이 과정을 

압축성 유동해석기법(Euler solver)으로 해석하였다. 공진

관 내부에 사인파의 압력 교란을 초기 조건으로 가하면 

wave-steepening을 통해 Fig. 8(a)와 같이 충격파(steep-

fronted shock wave)로 천이되는 것을 확인하였다. 이때 

중앙의 압력 노드가 사라지고 위상차가 선형적인 분포를 

가진다. Fig. 8(b)의 선형 음향파와 비교할 때, 매우 다른 

모드 특성을 나타내게 되며, 각 위치에서 시간에 따라 

측정된 신호 역시 톱니 파형(N-wave)을 나타내게 된다.

(a) steep-fronted wave

(b) linear acoustic wave

Fig. 8 Mode shapes of the first longitudinal pressure
waves within a resonant pipe.

4.2 가스발생기의 종방향 연소불안정 해석

공진관의 경우와 유사하게, 30톤급 가스발생기

의 초기 개발시험에서 충격파를 수반한 종방향 

연소불안정이 발생한 바 있다. 압축성 유동해석

코드(Euler solver)에 아래와 같은 압력감응 시간

지연 모델을 적용하여 연소불안정을 해석하였다.



  





′ ′ τ


 (5)

이때 과 는 Fig. 9(a)와 같이 연소시험의 동압 

신호를 재현하도록 결정하였다. Fig. 9(b)의 해석

결과는 초기에 선형 불안정 구간을 거쳐 충격파 

거동에 의한 한계사이클에 도달하였으며, 연소시

험과 유사한 신호 파형을 얻을 수 있었다[19].

(a) measurement

(b) prediction

Fig. 9 Nonlinear acoustics of longitudinal combustion
instability in a gas generator.
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5. 결론

본 논문에서는 고주파 연소불안정을 예측하고 

수동안정화기구를 설계하기 위한 열음향 해석기

법들의 개발 사례를 제시하였다. 그러나 이러한 

해석기술들이 직접적으로 설계에 활용되기 위해

서는, 실제 연소기에서 나타나는 연소응답특성을 

정확히 모델링하는 것이 가장 중요한 과제이다.

이를 위해 실추진제의 고압 연소환경에서 분사

기의 동적 화염 특성을 정량화할 수 있는 시험

평가 기술이 개발되고, 초임계 난류연소모델을 

포함한 LES 해석기술이 뒷받침이 되어야 할 것

이다. 이러한 선행 연구가 성공적으로 수행될 수 

있다면, Fig. 10과 같은 설계 전략을 통해 초기 

개발 단계부터 선제적인 연소안정화 설계를 수

행할 수 있을 것이다. 이러한 해석기술의 확보는 

향후 차세대 액체로켓엔진 개발에 기여하는 동

시에, 저공해 가스터빈을 비롯하여 다양한 연소

시스템 개발 과정에도 활용될 수 있을 것으로 

기대된다.
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