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ABSTRACT

This paper includes summarization and analysis of previous research results on acoustic

attenuation due to particles and flow turning in rocket motors among various damping

parameters. Particle damping is the most effective mechanism in suppressing

high-frequency combustion instabilities occurring in rocket combustion chambers, which is

dependent on the size and the mass fraction of particles. Relatively weak attenuation

by flow turning compared to particle damping depends on the geometry of propellant

and a combustion chamber. Pumping driving effects need to be taken into account

when realizing vorticity generation on the propellant surface. However, its driving

effects become cancelled out by flow turning loss when the propellant geometry is

cylindrical.

초 록

본 논문은 고체 로켓 모터 연소실 내의 연소과정 중 발생하는 연소 불안정 현상을 억제

하는 여러 요소들 중 입자에 의한 감쇠와 유동방향 변환 감쇠에 대한 선행연구의 연구결

과를 정리 분석하였다. 입자에 의한 감쇠는 연소실 내에서 발생하는 고주파 연소불안정을

억제하는데 있어 가장 효과적이며 입자의 직경과 질량 분율에 영향을 받는다. 한편 입자

에 의한 감쇠에 비해 적은 감쇠량을 갖는 유동방향 변환 감쇠는 추진제의 구조에 따라 변

하며, 추진제 표면에서 생성된 와도를 고려한다면 펌핑에 의한 증폭을 고려해야한다. 그러

나 추진제의 형상이 원통형일 경우 유동방향 변환 감쇠와 펌핑에 의한 증폭의 크기는 같

아지고 상쇄가 일어나 연소 안정성을 보다 쉽게 평가할 수 있다.
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Damping(입자 감쇠), Flow Turning Loss(유동방향 변환 감쇠), Pumping
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Ⅰ. 서 론

고체 로켓 모터에서 발생하는 연소 불안정 현

상은 연소과정에서 발생하는 급격한 열방출과 압

력교란(disturbance)으로 표현된다. 연소실 내부

에서 발생한 압력교란은 연소실 고유의 음향모드

와 결합하면서 연소실 내의 압력을 상승시켜 시

스템의 변형에서 극한 경우에는 파괴에까지 이르

게한다. 연소 불안정 현상을 억제하는 요인을 안

정성 요소라 하며 대표적인 요소로는 압력결합에

의한 증폭(pressure coupling), 노즐에 의한 감쇠

(nozzle damping), 입자에 의한 감쇠(particle

damping), 유동방향 변환 감쇠(flow turning

loss), 점성에 의한 감쇠(viscous loss), 구조에 의

한 감쇠(structural damping) 등이 있다[1]. 각각

의 요소에 따른 고체 로켓의 연소 불안정 해결에

대한 다양한 연구가 진행되고 있다. Kim 등[2]은

주파수에 따라 최고의 감쇠값을 갖는 입자의 직

경이 존재하며 고주파 환경에서는 입자에 의한

감쇠가 고체로켓의 안정성에 관한 감쇠 요소들

중 가장 큰 영향을 끼친다는 것이 보고하였다.

이처럼 입자에 의한 감쇠효과는 20세기부터 현재

까지도 연구가 진행되고 있다.

1938년 Laidler와 Richardson[3]가 대기중에 분

포된 고체 입자에 따른 음향 감쇠를 측정함으로

써 입자에 의한 음향 감쇠 효과는 확인되었다.

이후 음향 감쇠 이론은 Epstein과 Carhart[4]에

의해 부유하고 있는 액적상태의 입자 표면에서의

점성으로 인해 음향 감쇠가 발생함이 밝혀졌다.

1958년에는 Zink[5]는 직경이 5~15㎛의 Al2O3입

자와 공기, 산소, 헬륨, 아르곤 기체에서의 음향

감쇠를 실험연구 하였으며, 입자간의 거리가 100

㎛보다 멀어야만 감쇠 이론을 적용 가능함을 강

조했다. 더불어 실험 결과와 이론값을 비교함에

있어 점성과 열전도에 관한 효과를 실험값과 이

론값이 거의 일치함을 증명하였다. 가스와 고체

입자의 질량 농도비에 따른 감쇠를 연구한

Temkin과 Dobbins[6]는 에어로졸(aerosol)을 이

용하여 입자감쇠의 최대값을 갖는 입자 직경은

주파수와 반비례하며, 입자의 질량 농도에 비례

한다고 밝혔다. 하지만 연소 압력에는 크게 영향

을 받지 않는다는 것을 밝혔다. 한편 Perry[7]는

기존의 비연소 실험이 아닌 로켓 모터의 연소 모

사 실험이 가능한 장치인 T-burner를 사용함으로

써 주파수의 감쇠시간과 압력 섭동의 감쇠시간을

비교함으로써 입자에 의한 감쇠를 확인하였으며,

추진제에 포함된 고체 입자의 조성에 따른 감쇠

량의 차이를 비교하였다.

최근 Blomshield[8,9]는 로켓 모터 개발을 위해

고체 추진제에 포함된 입자의 종류와 함량비에

따른 주파수별 감쇠와 고운(fine) 알루미늄 입자

와 거친(coarse) 입자의 비율과 압력에 따른 감쇠

크기를 비교했다.

반면 로켓 모터의 연소 불안정 현상을 억제하

는 요소 중 유동방향 변환에 대한 감쇠효과는

Culick[10]에 의해 제시되었다. 유동방향 변환 효

과는 추진제 표면과 수직인 방향으로 발생한 유

동과 연소실 내의 축방향 진동의 상호작용에 의

해 발생하는 감쇠효과이다[11]. 이후 Culick의 이

론은 cold-flow 실험, 군사목적의 로켓 모터, 연

구 목적의 소형 연소기와 실제 로켓 모터까지 넓

은 영역에 걸쳐 연소 불안정 현상을 분석하고 해

결하는데 적용됐다[12].

하지만 1995년 Flandro[12,13]는 Culick의 1차

원 선형 안정성 이론은 추진제 표면 근방에서 발

생하는 가스는 no-slip 조건이 결여되었기 때문

에 비회전(irrotation)이라는 가정으로 인해 연소

실 표면 부근의 유동에서 와도(vorticity)의 생성

과 이동이 설명되지 않고 이로 인해 발생하는 압

력 섭동에 대한 이론적 보완의 필요성을 제시했

다. 이 효과를 펌핑에 의한 증폭이라고 표현하였

다. 하지만 추진제의 형상이 full-length의 원통형

(cylindrical)일 경우에는 펌핑에 의한 증폭과 유

동방향 변환 감쇠가 상쇄가 일어남을 제시했다.

따라서, 안정성 평가를 함에 있어 유동방향 변환

을 고려하지 않아도 되므로 보다 쉽고 정확한 연

소 안정성 평가가 이루어질 수 있을 것이라고 언

급했다. 한편, 유동방향 변환 감쇠는 10차 이상의

고차 축방향 모드에서는 다른 인자들에 비해 감

쇠량이 작아지기 때문에 고려하지 않을 수 있다

고 보고하였다[13].

본 논문에서는 단일 직경을 갖는 입자에 의한

감쇠와 유동방향 변환 감쇠를 Culick의 1차원 선

형 안정성 이론을 바탕으로 작성하였으며, 추후

고체 입자의 종류와 직경, 질량 분율 등의 특성

변화에 따른 감쇠와 유동방향 변환 감쇠를 추진

제를 연소시키지 않고 선형 안정성 요소의 효과

를 확인할 수 있는 비연소 실험 장치를 제작 및

연소 실험과의 오차를 확인하기에 앞서 선행연구

에 대한 내용을 정리하였다.

Ⅱ. 본 론

2.1 선형 안정성 이론

선형 안정성 이론은 비선형 파동방정식에서
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선형만을 분석한 형태로 연소실 내부 섭동의 성

장 초기부분과 감소부분의 최종부분에만 적용가

능하다. 선형 안정성 이론은 연소실 내부의 섭동

이 증가할 것인지 감소할 것인지를 파악할 수 있

다. 연소과정의 실제 섭동에 대한 구체적 해석을

위해서는 추가적으로 비선형 요소를 고려해야한

다[14]. 선형 파동 방정식은 식 (1)과 같은 형태

로 나타낼 수 있다[10].

′  
 

 (1)

여기서 ′은 n차 모드일 때의 압력섭동이며,

는 평균압력,  
는 n차 모드에서의 파동의

형상함수, 은 로켓 모터 연소실 내의 연소과

정에서 발생하는 음향에너지에 대해 감쇠 혹은

증폭에 관여하는 요인들인 안정성 요소의 합으로

써 식 (2)와 같이 나타낼 수 있다.   일 경

우 진폭이 커짐으로써 압력섭동이 커지고 시스템

이 불안정한 상태가 된다. 반면에   일 경

우에는 진폭이 점점 작아짐으로써 압력섭동이 작

아지면서 시스템은 안정해진다. 안정성 요소는

Eq. 2에 나타낸 것처럼 크게 압력결합에 의한 증

폭(), 노즐에 의한 감쇠(), 고체 입자에 의한

감쇠(), 유동방향 변환 감쇠(), 점성에 의한

감쇠()와 추가적으로 Flandro가 Culick의 선형

안정성 이론에 대한 기존의 감쇠 요소에 대한 수

정의 필요로써 제시한 증폭요소인 펌핑에 의한

증폭()이 있다.

   ⋯ (2)

2.2 입자에 의한 감쇠

고주파 연소불안정 해결에 탁월한 효과를 갖는

입자에 의한 감쇠는 챔버 내에 부유해 있을 때

음파(sound wave)는 평면파(plane wave)로 축방

향 진동을 하며 이동한다. 저주파일 경우에 입자

는 음파의 유동에 휩쓸려 함께 이동하는 반면 고

주파일 경우에는 가스에 비해 밀도가 큰 분말이

음파의 섭동에 따라가지 못하게 되고 그로인해

음향에너지가 소산된다[15]. Culick의 1차원 선형

안정성 이론에 따르면 입자에 의한 감쇠에 영향

을 끼치는 요소는 고체 입자의 종류, 입자의 직

경, 연소 가스의 질량에 대한 입자의 질량 분율

과 주파수 영역으로 나타난다. 하지만 연소가스

온도와 연소 압력에 대해서는 큰 영향을 받지 않

는 것을 Blomshield[9]의 연구를 통해 알 수 있

다. 단일 직경의 입자에 의한 감쇠 는 식 (3)과

같이 정의된다[16]. 은 연소 가스의 질량에 대

한 입자의 질량 분율이며, 은 n차 모드에서의

각주파수, 는 고체 입자의 밀도, 는 가스의

점성, 는 추진제의 열확산 계수, 는 고체 입자

와 가스 혼합가스의 비열비, 는 고체 입자의 비

열, 는 가스의 비열, 는 고체 입자의 직경으

로 정의된다. 동적 이완시간(dynamic relaxation

time)을 나타내는 는 추진제에 포함된 고체 입

자들이 연소과정을 통해 고온에서 액적형태가 됨

으로써 입자의 표면에서는 점성이 커지고 음파가

지나가면서 에너지 소산이 발생하게 되고 입자가

안정화되는 시간이다. 는 열적 이완시간

(thermal relaxation time)으로써 연소가스와 입자

간의 열전도에 따른 시간을 나타낸다. 은 파수

(wave number), 은 연소실의 길이이다.

   







 



 
∇ 



   


 




 (3)

where, 




 cos cos

  




 










 (4)

 





  






       (5)

 




   



 
일반적인 연소실의 직경에 비해 길이가 긴 원

통형일 경우 축방향 섭동이 주로 발생한다. 또한,

연소실의 단면이 일정하다면 음파의 모드함수를

cos인 주기함수로 나타낼 수 있다. 결과적으로

원통형 연소실 내에서의 단일 직경 입자에 의한

감쇠를 축방향 섭동만을 고려한 형태인 식 (4)와

같이 간단한 형태로 정의될 수 있다[16,17]. 각각

의 함수는 식 (5)와 같이 표현되며[16] 입자에 의

한 감쇠에서 가장 큰 영향을 미치는 요인은 입자

의 직경()이다. 식 (4)를 이용하여 직경에 따른

감쇠요소 는 Fig. 1과 같이 특정 주파수에서

최대값을 갖는 입자의 직경이 존재한다. 작은 입

자일수록 가스와 접하는 표면적이 증가하기 때문

에 저주파 영역에서는 비교적 큰 입자가 효과적

인 반면 1000Hz 이상의 고주파 영역에서는 비교
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Fig. 1. Particle damping as a function of

particle size for various
frequencies

Fig. 2. Particle damping as a function of
frequency for various particle mass

fractions in gas

적 작은 입자의 효과가 크다는 것을 알 수 있다.

또한, 43㎛ 이상의 입자는 모든 주파수 영역에서

비슷한 감쇠량을 갖으며, 감쇠량이 점차 감소하

는 것을 Fig. 1을 통해 확인함으로써 입자에 의

한 특정 주파수의 음향 감쇠를 통한 연소불안정

억제를 위해서는 43㎛ 이하의 입자가 효과적이라

는 것을 확인할 수 있다[18].

입자에 의한 감쇠에 영향을 끼치는 또 다른 요

소인 질량 분율에 따른 감쇠량은 Fig. 2를 통해

가스에 포함된 5㎛의 단일직경을 갖는 입자의 질

량분율이 증가할수록 감쇠량도 증가한다는 것을

알 수 있다. 하지만 현재 로켓 모터의 추진제 조

성에는 비추력을 증가시키기 위해 사용되는 알루

미늄(aluminum, Al) 분말은 연소과정을 통해 액

적상태의 알루미나(alumina, Al2O3)가 된다. 만약

추진제에 알루미늄 분말을 과도하게 조성한다면

연소과정 중 입자간의 응집현상으로 인해 알루미

늄 입자는 모두 반응하지 못하고 노즐 삭마 혹은

노즐 변형의 결과를 초래할 수 있다[19].

Figure 1과 Fig. 2는 모두 참고문헌 [20]의 물

성치를 사용하였으며 각각의 변수는 Table 1과

같다. 또한, 감쇠량은 식 (4)에 나타나 있듯이 음

Geometrical properties :

grain length   

diameter of cylindrical
port

 

web thickness  

Combustion properties :

mean pressure  × 

linear burning rate  

chamber temperature  

mass particle/mass gas  

particle diameter  × 

Physical properties :

thermal diffusivity of
propellant

 × 

specific heat of gas   ·

specific heat of
condensed material

  

viscosity  × ·

particle density  ×

propellant density   

gas density   

 (gas only)  

 (mixtures)
 



 

gas constant
 
 ·

speed of sound in
gas/particle mixture



 

speed of combustion
products at the burning

surface
  



Table 1. Values of the geometrical, combustion

and physical properties[20].
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의 값(-)을 갖는다. 하지만 편의상 절대값을 씌워

줌으로써 감쇠량의 크기만을 확인하였다.

2.3 유동방향 변환에 의한 감쇠

유동방향 변환 감쇠는 로켓 모터 추진제의 표

면과 수직인 방향으로 발생하는 가스의 유동과

축방향 섭동의 상호작용에 의한 감쇠효과로 축방

향 진동만을 고려한 1차원 분석으로 표현하면 식

(6)과 같이 나타낼 수 있다[16].

  








∇ 


 (6)

여기서 는 음속, 는 평균유동의 마하수

(mach number)로써 음속에 대한 추진제 표면과

수직 방향의 가스 속도이며 단면이 일정한 원통

형 연소실의 경우 식 (6)은 아래 식 (7)과 같이

간단한 형태로 나타난다.

  




 


 

(7)

추진제는 연소됨에 따라 추진제의 두께는 얇아

지고 추진제의 연소면적은 증가함과 동시에 연소

실의 체적도 함께 증가한다. Fig. 3은 Table 1의

제원을 사용하여 추진제의 표면 면적과 연소실의

부피의 변화에 따른 와 의 감쇠량을 표시하

였다. 는 일정한 반면 는 감쇠량이 조금씩

증가한다. Table 1과 같은 제원의 연소실의 1차

축방향 모드의 고유주파수는 약 900Hz로 n차 모

드의 고유주파수는 1차 축방향 모드의 n배수가

된다. Table 1의 연소실 형상일 경우의 1차 모드

와 4차 모드만의 와 를 비교해봤을 때 고차

모드로 갈수록 는 다른 안정성 요소들에 비해

상대적으로 작아진다. 따라서, 10차 모드 이상의

고차 음향 모드에서는 무시될 수 있다[13]. 는

또한 Fig. 4에 표시된 추진제의 길이(∆ )에 따라

감쇠량이 결정되기도 한다. 하지만 그 영향이 매

우 작다는 것을 알 수 있다[12].

2.4 펌핑에 의한 증폭

펌핑에 의한 증폭은 진동하는 압력장과 유동의

회전에 의해 발생하는 증폭으로 Flandro에 의해

제시되었다. Culick의 안정성 이론에서 추진제

표면 근처의 유동은 no-slip 조건이 결여됐기 때

문에 보완이 필요하다고 제시하며 실제 로켓 모

터 내부에서 추진제 표면의 유동은 no-slip 상태

이고 추진제 표면에서의 유동이 회전(rotation)을

Fig. 3. Particle damping, flow turning loss,
and their summation for (a) mode 1

[900Hz] and (b) mode 4 [3600Hz]

Fig. 4. Internal rocket motor grain geometry

하게 됨으로써 와도가 발생하고 증폭 효과가 나

타난다는 것을 제시하였다. 는 식 (8)과 같이

표현된다[13].

 





  (8)

펌핑 효과는 Fig. 4의 연소실 내의 ∆가 과

의 길이가 동일할 때(full-length cylindrical)는 식

(8)에 있는 적분항은 사라지게 된다. 또한, 추진

제의 형상이 원통형 형상일 경우에는 유동방향
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변환 감쇠와 펌핑에 의한 증폭의 크기가 같아짐

으로써 상쇄가 일어나게 되므로 로켓 모터의 안

정성 평가를 함에 있어 유동방향 변환에 대한 효

과를 고려하지 않을 수 있다[12].

Ⅲ. 결 론

고체 로켓 모터 연소실 내부에서 이루어지는

연소과정 중 급격한 열방출과 압력 섭동이 발생하

고 이는 연소불안정과 상호작용이 일어나 시스템

이 불안정해지게 되며 심하게는 시스템의 파괴에

까지 이르게된다. 이런 현상을 발생시키거나 억제

하는 여러 요소들이 존재한다. 압력 결합에 의한

증폭, 고체 입자에 의한 감쇠, 노즐에 의한 감쇠,

유동방향 변환에 의한 감쇠와 추가적으로 펌핑에

의한 증폭이 있다. 감쇠 요소들 중 고주파 연소

불안정 억제에 가장 큰 영향을 끼치는 요소는 입

자에 의한 감쇠로써 입자의 직경과 질량 분율에

따라 감쇠량이 변하게 된다. 이 때 특정 주파수에

서 가장 큰 감쇠량을 갖는 입자의 직경이 존재하

며 고주파 영역으로 갈수록 직경이 작은 입자에

의한 감쇠가 효율적인 것을 알 수 있다. 또한, 같

은 직경의 입자에서 입자의 질량 분율이 증가할수

록 감쇠값도 증가한다는 것을 확인할 수 있었다.

안정성 요소 중 유동방향 변환 감쇠는 추진제

와 수직인 방향으로의 유동과 축방향으로의 압력

파의 상호작용으로 발생하는 감쇠요인으로 크게

와도를 고려할 때와 고려하지 않을 때로 구분할

수 있다. 와도를 고려한다면 펌핑에 의한 증폭

효과를 고려해야 하며 이는 추진제의 형상이 원

통형일 경우 유동방향 변환 감쇠의 크기와 같아

지고 상호간에 상쇄가 일어나 그 값이 상쇄된다.

본 연구를 바탕으로 추후 입자의 질량분율에

따른 감쇠량과 유동방향 변환 감쇠량을 도출할

수 있는 비연소 실험장치를 구현하여 실험을 진

행할 것이다.
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