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ABSTRACT

  The prediction of combustion instability is important to avoid an obvious threat to the 

structural safety and the motor performance because it affects the apparent response function of 

the propellant, the burning rate, and a mean flow Mach number at the local surface. The 

combustion instability occurs in case acoustic waves were coupled with the combustion/flow 

dynamic frequency. In this paper, an acoustic instability model is derived from the nonlinear 

wave equation for analysing acoustic dynamics in solid rocket motors. The chamber pressure and 

burning rate effects on combustion instability have been investigated.

초       록

  연소 불안정 현상은 연료의 응답 함수, 연소율, 국부 연료 표면의 유동 속도에 영향을 미치기 때문

에 고체로켓 모터 설계 시 성능이나 구조적 안정성을 다루는 측면에서 매우 중요한 부분이다. 연소

불안정 현상은 음향 모드가 연소/유동과정에서 발생하는 진동수와 결합(coupled)되었을 때 발생한다. 

본 연구에서는 비선형 파동방정식으로부터 음향 비선형 불안정 모델을 유도하여 실린더형 고체로켓 

모터의 연소 불안정 현상을 분석하였다. 또한 고체로켓 모터 연소실 압력, 연소 속도가 연소 불안정

에 미치는 영향을 조사하였다.

Key Words: Solid Rocket Motor(고체로켓모터), Acoustic Analysis(음향 해석), Combustion Instability

(연소 불안정), Nonlinear Wave Equation(비선형 파동방정식), Stability Alpha(안정성 요소)

Received 21 October 2015 / Revised 7 January 2016 / Accepted 12 January 2016
Copyright Ⓒ The Korean Society of Propulsion Engineers
pISSN 1226-6027 / eISSN 2288-4548

This is an Open-Access article distributed under the terms of the Creative Commons Attribution Non-Commercial License(http://creativecommons.org 
/licenses/by-nc/3.0) which permits unrestricted non-commercial use, distribution, and reproduction in any medium, provided the original work is properly cited. 
 



제20권 제1호 2016. 2. 고체로켓모터의 비선형 연소 불안정성 예측 기법 21

 : speed of sound

 : propellant regression rate 

coefficient(m/s/)

 : admittance

 : burning area

 : nozzle throat area

 : specific heat of particle material

 : specific heat of gas

 : characteristic exhaust velocity

 : n-th wave number

 : thermal diffusivity of propellant

 : chamber length

 : Mach number

 : Mach number at the burning surface

 : Mach number at the nozzle entrance

 : propellant regression rate parameter

 : outward normal vector

 : pressure

 : mean pressure

′ : pressure fluctuation

 : gas constant

 : radius of cylindrical port

 : area of burning surface

 : area of nozzle entrance

 : mean velocity

′ : velocity fluctuation

 : total growth constant

 : defined in Eq. 6

 : defined in Eq. 6

 : defined in Eq. 6

 : defined in Eq. 6

  : defined in Eq. 6

 : ratio of specific heats (gas only)

 : ratio of specific heats

 : mass fraction of particles on gas

 : viscosity

 : density

 : gas density

 : propellant density

 : particle density

 : particle diameter

 : n-th mode shape function

 : angular frequency

 : angular frequency of n-th mode

1. 서    론

  고체로켓모터에서 발생되는 연소 불안정 현상

은 연소실 내부의 과다한 압력 상승 및 열전달

을 유발하여 모터 성능에 절대적인 영향을 미치

기 때문에, 연소 안정성 여부의 판단은 모터 설

계 시 반드시 확인되어야 한다. 고체로켓모터의 

음향 모드를 유동 및 연소 과정과 결합 할 수 

있다면, 내부 유동장의 섭동 해석을 통해 모터의 

연소 안정성/불안정성을 다룰 수 있다. Culick 

[1]은 1970년대부터 음향모드와 내부 유동장의 

섭동을 결합한 해석을 수행하기 위하여 선형 안

정성 이론으로부터 확장한 접근해 해석 방법

(approximate method)을 이용하여 선형/비선형 

안정성 해석을 수행해 왔으며[2,3], 1980년대 들

어서 Flandro, Baum등의 연구자들이 Culick의 

이론을 적용한 실험/수치해석적 연구를 수행하

였다. 이러한 연구 결과 압력결합과 속도결합에 

의한 선형 안정성 이론이 정립되었고 Flandro의 

에너지 방정식 해석을 통해 DC shift 현상과 

Limit cycle, Triggering에 대한 연구가 근래까지 

활발히 진행되고 있다[4]. 연구 결과, 고체로켓모

터의 연소 불안정성은 물리적 현상에 의해 가진

시키는 요소와 감쇄시키는 요소로 나눌수 있으

며, 챔버 내부에서 발생되는 압력결합, 속도 결

합, 추진제 연소에 따른 펌핑의 효과는 불안정을 

가진시키는 요소이고, 유동방향전환과 노즐, 구

조물 및 입자는 불안정성을 감쇄시키는 요소로 

각각 선형 관계에 있는 것으로 확인되었다[5]. 

또한 비선형 연소 불안정 해석의 타당성을 얻기 

위해서는 선형 해석이 정확히 이루어져야 하는 

것을 확인하였다[6]. 이러한 기반에서 2000년대 

후반에는 모터의 내부에서 발생하는 물리적 현
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상의 비선형성에 대한 연구가 지속적으로 수행

되어 경험적[7], 해석적[8] 연구가 발표되었으며, 

실험결과[9]와 비교를 통해 검증을 수행하였다. 

최근에는 복잡한 형상의 내탄도 해석 및 연소 

불안정 해석을 위하여 3차원 형상을 고려하여 

수치해석 기법을 기반에 둔 연구가 활발히 수행

중이다[10,11].

  국내에서도 고체로켓모터의 연소 불안정 현상

을 예측하기 위한 연구가 진행되어 비선형 파동

방정식을 이용한 해석적 접근방법을 이용한 연

구[12,13]와 3차원 형상을 고려한 수치해석기법

을 이용해 유동 구조에 의해 가진되는 불안정성

에 대한 연구[14]가 수행되고 있다.

  본 연구에서는 Culick의 선형/비선형 파동방

정식 이론을 구현하여 선행 연구결과와 비교를 

통해 해석 결과의 검증을 수행하였다. 검증을 수

행한 고체로켓모터의 제원을 이용하여 연소실의 

형상, 연소실 압력, 연소 속도가 연소 불안정에 

미치는 영향을 알아보았다. 

2. 해석 방법

2.1 비선형 연소 불안정 해석

  고체로켓모터의 연소 불안정성을 해석적으로 

예측하기 위하여 이상(two-phase) 유체의 보존방

정식과 경계조건으로부터 음향장을 해석한다

[1-3].

∇′



′

 (1)

  Eq. 1에서 

 는 가스와 입자가 혼합된 

혼합가스의 평균 음속, ′은 연소실 내 음압을 

의미하며, h 는 가진항으로 아래와 같이 정의 된

다.

  Eq. 2에서 첫 번째 항(①)은 선형 메커니즘에 

의한 가진 항을 의미하며 두 번째 항(②)은 비선

형 음향 메커니즘에 의한 가진 항, 마지막 항

(③)은 연소실 내 가스와 입자간 힘과 에너지 교

환 관계를 나타낸다. 이 때 고체로켓모터의 연소 
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(2)

효과가 고려된 경계조건은 아래 Eq. 3으로 표현

된다.

∙∇′ 


′
∙∙∇′′∙∇∙

 ′∙∇′∙′
′
∙ ′∙

(3)

  위 식을 점근법 접근으로 정리하면, 각 모드의 

진폭()에 대한 1자유도 감쇠 시스템으로 나

타낼 수 있다.

 
  (4)

  Culick[4]의 비선형 음향 해석 방법에 따라 

은 아래 Eq. 5와 같이 선형항과 비선형항 형태

로 나타난다.

 
 

 


∞




∞

  
(5)

  Eq. 5 우변의 첫 번째 항은 선형 가진, 두 번

째 항은 비선형 가진을 의미한다.

2.2 선형 음향 불안정 해석 모델

  본 연구에 적용한 안정성 요소 은 아래 

Eq. 6과 같다[6].

  Eq. 6은 고체로켓 모터 연소시 내부에서 발생

하는 물리적인 현상을 표현하는 안정성 요소의  
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
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







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

모델링이다. 위에서부터 차례대로 ①은 압력결합

(pressure coupling)에 의한 가진요소를 의미하

고, 는 음속, 는 추진제 표면에서의 이탈속

도 마하수, 
은 추진제의 응답함수에 해당되

며, 와 는 각각 연소 표면적과 연소실 단면

적을 나타낸다. ②는 노즐에 의한 감쇠(nozzle 

damping)를 의미하고, 는 평균 비열비, 은 

노즐 입구 면에서의 평균 마하수, 은 노즐 입

구 면적이다. ③은 입자에 의한 감쇠(particle 

damping)를 의미하며, 은 입자와 가스의 질

량비, 는 입자의 비열, 는 가스의 비열, 

는 입자의 밀도, 는 입자의 직경, 는 점성, 

는 추진제의 열 확산율을 나타낸다. ④는 유동방

향전환 감쇠(flow turning)를 표현하고 있으며, 

이는 추진제 표면에서 발생한 유동 진동과 그에 

수직한 유동의 상호작용으로 발생하는 감쇠효과

를 의미한다. 또한 추진제에서 연소되는 과정을 

펌핑(pumping)에 의한 가진항으로 간주하여 ⑤

와 같이 표현한다. 위 안정성 요소의 합을 선형 

음향 불안정을 판단하는 안정성 요소 라 나

타내고, 0 보다 작을 경우 시스템을 안정화 시킬 

수 있으며, 0 보다 큰 경우에는 시간에 따라 시

스템의 에너지가 증가하여 불안정하다는 것을 

의미한다.

2.3 비선형 음향 불안정 해석 모델

  비선형 음향 불안정 해석을 위해 비선형 가진 

항을 더하여 계산한다(Eq. 5). 두 번째 가진항에

서 , 는 연소실 내 정재파 모드 
와 

파수(wave number)에 대한 함수이다[1]. 연소 

불안정 해석에서 비선형 항의 추가는 선형 안정

성 요소 에 영향을 미치지 않으며, 서로 다

른 음향모드 간에 에너지 교환을 이룰 수 있게 

해준다. 이로 인하여 limit cycle, 충격파와 같은 

비선형 현상이 발현 될 수 있다[4]. 

3. 해석 결과

3.1 비선형 연소 불안정 해석 결과

  본 연구에서는 비선형 음향 불안정 해석을 수

행하기 위하여 Fig. 1과 같이 참고문헌[1]에서 수

행한 실린더 연소실 형상 및 물성치(Table 1)를 

적용해 계산을 수행하고, 선형 해석과 비선형 해

석을 수행한 결과를 비교 분석하였다. 상용 유한

요소해석 프로그램인 COMSOL을 사용하여 음향

모드 및 그 형상을 연소 불안정 해석에 적용하

였으며, 초기값은 첫 번째 축방향 모드(1 L)에

′ 의 초기 가진 조건으로 수행하였다.

  Fig. 2는 연소 불안정해석에서 선형 해석만 고

Fig. 1 Schematic of a solid rocket motor[1].
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Geometrical Properties :

length    

radius of cylindrical port    

throat radius    

Combustion properties :

mean pressure  × 

burning rate    

parameters in the A = 6.0

combustion response B = 0.55

chamber temperature  
mass particles/mass gas   

particle diameter   × 

Table 1. Value of the geometrical and Combustion 

properites[1].

Fig. 2 Comparison of calculated acoustic pressures 

based on linear analysis (line) and non-linear 

analysis (dot).

Fig. 3 Comparison of pressures wave configuration 

based on linear analysis (line) and 

non-linear analysis (dot).

려한 경우와 비선형 항의 추가가 해석 결과에 

미치는 영향을 나타낸 결과이다. 비선형 항의 추

가는 선형 안정성 요소의 값에는 영향을 미치지 

않지만 이를 적용한 불안정 해석 결과는 많은 

차이가 존재한다. 선형 안정성 요소만 고려하였

을 경우에는 각 모드의 선형 안정성 요소가 음

수일 경우에는 감쇠되지만, 양수일 경우에는 

Fig. 2의 선형 해석결과와 같이 지수승으로 상승

하는 결과를 얻게 된다. 그러나 비선형 항을 추

가하여 계산을 수행하면, 해석에 고려된 모드간 

에너지 교환이 발생하고, 각 모드결합이 이루어

진 압력 파형이 얻어지는 것을 Fig. 3으로 확인

할 수 있다. 또한 강한 불안정성을 갖는 첫 번째 

축방향 모드에서 다른 모드로 음향 에너지가 전

달되고 또 다른 모드에서 에너지를 받으며 에너

지 평형을 이루어 Fig. 2와 같이 일정 진폭에서 

유지되는 Limit Cycle 현상이 발생하는 것을 확

인 할 수 있다.

3.2 비선형 연소 불안정 해석 결과 검증

  본 연구결과의 검증을 수행하기 위하여 해석

에 사용된 음향 모드는 참고문헌[1]와 같다. 해

석 결과, Fig. 4와 같이 다섯 번째 축방향 모드

까지 고려한 비선형 연소 불안정 해석결과(대시

점선)는 Culick의 비선형 불안정 해석과 일치된 

결과(대시선)를 확인하였다. 그러나 Culick의 수

치해석 결과(실선)와는 다소 차이가 발생하는 것

을 확인 할 수 있다. 본 연구 결과 축방향, 횡방

향, 반경방향 음향 모드를 모두 고려하여 음향 

에너지 밀도 순서대로 30 모드까지 고려하면(점

선) Culick의 수치해석의 결과와 진폭, 음파의 

형상, 위상이 모두 일치하는 것을 확인 할 수 있

다.

  또한 Table 2에서 비교한 바와 같이 첫 번째 

축방향 모드에 주어진 초기 가진이 음향 에너지 

전달을 계산하는 비선형 음향 해석에 의해 다른

모드에 전파되어 각 불안정 모드의 진폭이 선행

연구결과와 유사한 것을 확인하였다. 이를 통해 

Table 3의 각 모드에 대한 선형 안정성 요소 결

과뿐만 아니라 비선형성에 의한 에너지 전달이 

정확하게 이루어진 것을 확인 할 수 있다.
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Fig. 4 Comparison of calculated acoustic pressures 

based on the culick`s result[1] and approximate 

analysis.

 

Mode
Frequency, Hz

1 2 3 4 5

Numerical[1] 926 1824 2698 3595 4491

Approximate[1] 895 1785 2683 3571 4449

Approximate 900 1801 2701 3601 4502

Mode Amplitude, ′
1 2 3 4 5

Numerical[1] 0.151 0.042 0.023 0.020 -

Approximate[1] 0.151 0.048 0.028 0.015 0.019

Approximate 0.147 0.044 0.022 0.011 0.010

Table 2. Frequencies and amplitudes of acoustic 

pressures.

Mode 1 2 3 4 5

[1] 81.4 -316.4 -561.1 -873.9 -1255.6

 82.9 -315.8 -551.3 -857.4 -1231.3

Table 3. Linear growth constants.

 

3.3 연소에 따른 연소실 불안정 특성 변화

  고체로켓모터의 연소가 진행되면서 실린더형 

연소실의 연소면이 확장되고, 그에 따라 음향 모

드 형상, 고유진동수, 연소 압력 및 연소 속도가 

변화하게 된다. 이 때 각 위치에 따라 얻어진 선

형 안정성 요소의 값을 모드별로 분석하였다. 

Fig. 5는 연소가 진행되면서 첫 번째 축방향 모 

Fig. 5 Stability alpha of the first acoustic mode as 

function of time.

Fig. 6 Stability alpha of the second acoustic mode as 

function of time.

드의 선형 안정성 요소 값을 나타낸 결과이다. 

노즐 감쇠 영향은 줄어들지만, 압력 결합에 의한 

연소 불안정이 강하게 감소하는 것을 확인하였

다. 연소가 진행되면서 점점 불안정성이 감쇠되

며 5 mm 이상 연소되었을 때 총 안정성 요소의 

합이 음수가 되어 연소실이 안정되는 방향으로 

돌아서는 것을 확인 할 수 있다(Fig. 5). 두 번째 

축방향 모드의 안정성 요소는 연소가 진행되면

서 압력 결합에 의한 불안정성이 커지지만 2 

  크기의 알루미늄 입자에 의한 감쇠가 첫 번

째 축방향 모드보다 상대적으로 크게 작용하여 

전체적으로 안정한 결과를 얻었다(Fig. 6). 그러

나 안정성 요소 합의 경향성으로 볼 때 연소가 

지속적으로 진행되면 두 번째 축방향 모드 불안 
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Fig. 7 Stability alpha of the third acoustic mode as 

function of time.

Fig. 8 Comparison of pressures wave configuration 

based on burning distance.

정성이 발현될 것을 예상할 수 있다. 세 번째 축

방향 모드 이상에서는 연소실 내부 압력 증가가 

압력 결합에 의한 불안정성에 미치는 영향이 미

미하여 그 값이 증가하지 않을 뿐만 아니라 알

루미늄 입자에 의한 감쇄 영향이 크게 작용하여 

전체 압력 구간에 대해서 불안정성에 자유로운 

경향을 나타냈다(Fig. 7). 결과적으로 Fig. 8과 같

이 전체 모드의 불안정성을 고려한 압력 섭동은 

연소가 진행되면서 점점 진폭이 작아지며, 본 연구

에서 사용된 연료 및 연소실 형상의 경우 압력 

137.5 bar, 연소속도 12.4 mm/s 이상에서 연소 

불안정 현상이 소멸하는 것을 확인 할 수 있다.

4. 결    론

  본 연구에서는 고체로켓 모터의 연소불안정을 

예측하기 위하여 Culick의 이론을 기반으로 선

형/비선형 연소 불안정 해석의 결과를 검증하고 

연소가 진행에 따른 불안정성의 변화에 대한 연

구를 수행하였다.

  1. 참고문헌[1]의 고체로켓 모터 연소실 형상

과 물성치를 이용하여 해석을 수행한 결과, 

선형 안정성 요소의 값이 참고문헌[1] 결과

와 일치하는 것을 확인하여 본 연구에서 

수행된 연소 불안정 해석 프로그램의 검증

을 수행 하였다.

  2. 비선형 해석에 의해 각 모드간 에너지 교환

이 이루어지면서 참고문헌[1]에서 제시한 

실제 물리적인 현상을 고려한 수치해석 결

과와 같은 임계 진폭 및 압력파의 형상을 

얻는 결과를 얻을 수 있었다.

  3. 이 후 연소가 진행되면서 변화하는 연소실 

형상, 음향모드 형상 및 압력이 연소 불안

정에 미치는 영향을 분석한 결과, 첫 번째 

축방향 모드에서 발현된 불안정은 압력 결

합에 의한 연소 불안정성이 급격하게 감소

하여 연소 거리가 5 mm 이상 연소되었을 

때 총 안정성 요소의 합이 음수가 되어 연

소실이 안정되는 방향으로 돌아서는 것을 

확인하였다. 결과적으로 본 연구에서 사용

된 연료 및 연소실 형상의 경우 압력 137.5 

bar, 연소속도 12.4 mm/s 이상에서 연소 

불안정 현상이 소멸하는 것을 확인 할 수 

있었다.
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