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로켓 연소기에서 폭발적 접선 방향 연소 불안정에 대한 수치적 규명 

 

Numerical Investigation of Detonative Tangential Combustion Instability 

In a Rocket Combustor 
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초록  

본 연구에서는 대와류 모사(Large Eddy Simulation, LES) 시뮬레이션을 이용하여 24쌍의 충돌형 인젝터를 가지는 

실험실 규모의 소형 로켓연소기에서 자기유발하는 폭발적 연소불안정에 대한 수치해석을 수행하였다. 점화는 

연소실 내부 온도를 2000 K으로 부여함에 따라 자발점화 되었다. 자발점화로 인해 발생한 압력 섭동은 소산되지 

않고, 벽면을 따라 시계/반시계 방향으로 회전하는 압력파를 생성하고, 그 결과로 횡방향 모드의 불안정이 

발달되었다. 발달된 압력파와 열방출의 상호작용은 연료/산화제의 혼합영역을 따라 열방출 영역이 회전하게되는 

경향을 만들어내었다. 이러한 열방출 영역의 회전경향은 압력파와 결합되었으며, 더욱 발달하여 열적 질식 상태로 

발달하여 연소불안정의 한계 사이클에 도달하였다. 한계 사이클에서 데토네이션 셀 구조를 관찰할 수 있었고, 이는 

접선 방향 연소불안정이 회전 데토네이션으로 발달할 수 있음을 보여주었다. 
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I. 서 론 

 

로켓 개발 역사의 시작 이래로 연소 불안정은 로켓 엔진 개발에 많은 어려움을 초래하며 여러 차례의 

실패와 지연을 발생시켰다. 이러한 불안정은 1955년 Thor와 Atlas 탄도 미사일 엔진 개발 과정에서   

처음으로 관측되었다. 그 이전에도 로켓 엔진 시험에서 유사한 과정을 겪었으나, 측정 및 평가 기술의 

부재로 발생한 실패의 원인이 명확히 밝혀지지는 못하였다 [1]. 

우주 경쟁 시기, 특히 Saturn V 로켓의 F-1 엔진 개발 과정에서는 고주파 연소 불안정에 대한 

집중적인 연구가 진행되었다. 이를 위해 14가지 인젝터 패턴과 12가지 배플 패턴, 수천 번의 대규모 

실험을 거쳐 F-1 엔진 연소기의 동적 안정성이 확보되었다 [2]. 동시에, 정부 기관, 산업체, 학계 간의 

협력을 통해 1972년에 NASA SP-194, "액체 추진제 로켓 연소 불안정"이라는 첨단 기술을 종합한 

자료가 출판되기도 하였다 [3]. 소련 또한 RD-0110 엔진에서 고주파 연소 불안정을 제거하기 위해 

엔진 내부에 가연성의 세로방향 구조물을 포함시켜 초기 안정성을 확보하였다. 이러한 구조물은 주 

연소 모드에 도달하면서 완전히 연소되어 제거되었다 [4]. 당시 연소 불안정 연구는 로켓 연소기에서 

발생할 수 있는 불안정을 방지하기 위한 설계 요소에 관련된 내용이 주를 이뤘고, 고주파 연소 불안정, 

특히 폭발적 접선 모드와 관련된 구체적인 사례는 몇몇 연구로 제한된다 [5-9].  

1960년대에 접어들면서, Voitsekhovskii 등은 1960년에 최초로 로켓 연소기에서 아세틸렌과 산소를 

사용하여 회전 데토네이션 현상을 관찰하였다 [5]. 이후, 1965년에 Jet Propulsion Laboratory에서 

수행된 연구는 공진 연소 중 연소실 축을 따라 음속으로 회전하는 단일 고진폭 압력파를 발견하였으며, 

이로 인해 고주파 연소 불안정을 설명하기 위한 회전 데토네이션 파 개념이 제시되었다. Fig. 1에 제시된 

바와 같이, 연소 파를 통한 압력비는 20을 초과하였으며, 파 속도는 약 1,877 m/s로 측정되었다 [6-8]. 

1970년, Ar'kov 등은 폭발 파와 고주파 연소 불안정 간의 유사성을 정확하게 지적하며, 폭발에서의 진동 

메커니즘과 로켓 불안정에서의 진동 메커니즘의 유사성을 근거로 이와 같은 현상을 설명하였다 [9]. 

Shchelkin과 Denisov 등은 이를 통해 로켓 엔진에서의 연소 효율을 높이기 위해 접선방향 파를 

활용하는 방법을 제안하였다 [10-11]. 최근 Ishihara 등은 연소기의 길이를 변수로 하여 짧은 

연소기에서도 연소모드가 데토네이션 일 경우, 정압연소 로켓과 유사한 추력 성능을 달성할 수 있음을 

보여주었다 [12].  
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Fig. 1 The first explanation of high-frequency combustion instability as a rotating detonation-like wave 

concept was given by Clayton et al. [7,8]. The left conceptual illustration shows the detonation-like wave 

front. The pressure history plot in the middle shows a pressure profile similar to that observed in a rotating 

detonation combustor. The right picture shows the pressure sampling location of the plot in the middle. 

 

1990년대 초에 접어들며, 전산유체역학(CFD)의 발전은 로켓 연소 불안정에 대한 상세한 

시뮬레이션을 가능하게 하였다 [13-20]. Grenda 등은 수치 영역 내에서 다양한 진폭의 초기 교란에 

대한 반응을 연구하였고, 평균 유동 조건에서 2% 교란 진폭에서 약간의 비선형 효과가 나타나면서 

파면이 가파르게 변하는 현상을 관찰하였다. 20% 교란 진폭에서는 더욱 두드러진 파면 가속이 

발생하였다 [15]. 1992년, Litchford 등은 접선 모드 안정성을 연구하면서, 연소기 벽을 따라 주기적으로 

회전하는 충격파와 같은 압력파를 관찰하였고, 이는 기존의 실험적 발견과 잘 일치하였다 [19, 6]. 

Flandro 등은 2004년에 불안정을 예측하고 진단할 수 있는 분석 도구를 개발하였으며, 파면 가속 

과정으로 인해 고진폭 압력파가 생성됨을 강조하였다. 이 과정은 초기에는 저진폭의 압력파가 시간이 

지남에 따라 충격파와 같은 교란으로 발달하게 되며, 이는 비정상적인 연소 에너지 방출과 준정상 

상태의 연소실 유동 간 상호작용에서 비롯된다 [20]. 

2016년, Gröning 등은 독일 항공우주센터(DLR)에서 BKD 연소기 내 첫 번째 접선 모드의 형태로 

자기여기 연소 불안정을 발견하였다 [21]. 이를 이해하기 위한 두 가지 대와류 모사(LES) 시뮬레이션 

연구가 수행되었으며, 두 연구 모두 '폭탄 실험'을 통해 불안정을 유도하였다. 이 방법은 정상 상태 

시뮬레이션 결과에 압력 변동을 적용하여 불안정을 유발하는 방식이다 [22,23]. Urbano 등은 폭탄 

실험에서 교란 진폭의 변화에 따른 다양한 반응을 관찰하였으며, Helmholtz 솔버를 사용하여 BKD 

연소기의 불안정 주파수가 첫 번째 횡모드 및 방사모드임을 확인하였다 [22]. 비슷하게, Hwang 등도 

동적 모드 분해(DMD)기법을 사용하여 주된 불안정 주파수가 첫 번째 횡모드와 방사모드임을 

확인하였다. 그러나 실험 결과와 달리, 연구에서는 첫 번째 접선 모드를 확인하지 못하였다 [23]. 

2023년, Chu 등은 이번 연구와 매우 유사한 CFD 시뮬레이션을 통해 접촉점화성 추진제를 사용하는 

로켓 연소기에서 자기여기 접선방향 연소 불안정을 관찰하였다 [24]. 분석 결과, 압력파의 마하 수가 

아음속(명시되지는 않았으나, 약 0.9 마하로 추정됨)임을 확인하였고, 이로 인해 진동하는 압력파가 

데토네이션과 일치하지 않는다고 결론지었다. 그러나 Chu 등은 압력 기반 수치해석 방법을 이용하였고, 

이로 인한 불연속면의 부정확한 포착, 그리고 낮은 공간 정확도에 의해 데토네이션이 명확하게 

포착되지 않았을 가능성이 있을 것으로 보여진다. 

이러한 역사적 리뷰를 통해 회전 데토네이션 엔진(RDE)과 접선 모드 연소 불안정 간의 유사점이 

명확해진다. 2014년 SciTech 포럼에서 Choi는 접선 모드 연소 불안정이 회전 데토네이션일 수 있다고 

언급하며, 1965년 JPL 실험을 참조하였다 [25, 6-8]. 이후 몇 년 후, Anand 등은 회전 데토네이션과 

고주파 연소 불안정을 비교하는 심층적 리뷰를 수행하였다 [26]. 이 리뷰에서 Anand 등은 회전 

데토네이션 엔진(RDE) 연구가 로켓 불안정 문제를 해결할 수 있는 가능성을 제시하고, 동시에 효율성 

증가와 연소 불안정의 해결이라는 이중의 이점을 제공한다고 주장하였다. 

한편, Fan 등은 혼합 방식을 분석하여 회전 데토네이션과 고주파 연소 불안정 간의 유사성을 

밝혀내려고 하였으나, 접선 모드 불안정의 압력파 전파 속도가 CJ 폭발 속도보다 훨씬 느리다는 점 

때문에 두 메커니즘을 조화시키는 데 어려움을 겪었다 [7, 28]. Fan 등은 이 느린 전파 속도가 감소된 

질량 유동률과 낮은 혼합 효율에서 기인한다고 결론지었다 [27]. 
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이 연구는 기존의 로켓 연소기에서 발생하는 고주파 접선방향 연소 불안정의 자기여기 및 지속성에 

초점을 맞추고 있으며, 이를 분석하기 위해 대와류 모사(LES) 시뮬레이션을 수행하였다. 연구 대상 

연소기는 24 쌍의 충돌형 인젝터로 구성되어 있으며, 추진제로는 가스상 에틸렌과 산소가 사용된다. 

또한, 9개의 종과 10개의 반응 단계로 구성된 준 총괄 화학 메커니즘이 적용되었다. 연소기는 2000 

K에서 점화되며, 눈에 띄는 점은 외부에서 불안정을 유발하는 메커니즘 없이 연소 불안정이 자기적으로 

발생하여, 시뮬레이션 시간 기준 1밀리초 이내에 발전된다는 것이다. 이후 장에서는 이러한 불안정의 

과도 과정에 대해 상세히 분석하였다. 

 

II. 수치적 접근법 

로켓 연소기 모델 

시뮬레이션에서 사용된 로켓 연소기는 24개의 충돌형 인젝터를 가진 전통적인 형태의 연소기로, 이는 

나고야 대학의 Ishihara 등에 의해 설계되었다 [12]. 그들은 연소기 길이를 변화시키며 여러 충돌형 

인젝터를 장착한 기존 로켓 연소기의 성능을 비교하였다(Fig. 2 참고). 실험 결과, a)와 b) 구성에서 회전 

데토네이션이 유지되었다. 데토네이션 연소의 높은 연소 효율 덕분에, 짧은 연소기 길이에서도 추력과 

비추력은 일정 압력 연소 엔진과 비슷한 값을 나타냈다. 

흥미롭게도, b) 구성에서는 점화 후 종축 진동 모드에서 회전 데토네이션 모드로 전환되는 과도 

특성이 나타났다. 점화는 펄스 데토네이션 엔진(PDE)을 이용하여 이루어졌으며, 운전 중 이러한 전환 

현상, 기존 로켓 연소기와의 기하학적 유사성, 그리고 회전 데토네이션을 유지할 수 있는 능력은 b) 

구성을 시뮬레이션의 주요 목표로 삼는 데 있어 중요한 특징이었다. 

 

 

Fig. 2 Combustor configurations compared by Ishihara et al. [12] 

 

이 연소기 설계는 NASA SP-194 [3]의 지침에 따라 검토되었다. 7.2.5절에서는 벽면 근처의 혼합물 

분포가 접선 모드 불안정을 유발할 수 있음을 언급하고 있다. 또한, 7.2.6절에서는 연소실 단면의 외부 

반경에서 미연 혼합물의 질량 플럭스을 줄이면 비정상 연소 모드가 안정화된다고 설명되어 있다. 

7.4.3절에서는 유사 충돌형 제트 인젝터의 분사 각도를 다루며, 충돌 각도가 작을수록 더 안정적인 

작동이 가능하다고 강조하고 있다. 하지만 본 연구에서는 충돌 각도가 큰 충돌형 제트 인젝터를 

사용하였으며, 이는 인젝터 면 근처에서 열 방출이 집중되어, 주입된 추진제로의 열 전달을 증가시킬 

가능성이 있다. b) 구성은 [3]의 참고자료에 따르면 위에서 언급한 바와 같이 연소불안정에 바람직하지 

않은 설계 요소들을 포함하고 있다. 흥미롭게도, 이러한 설계 요소들은 회전 데토네이션 엔진(RDE)에 

요구되는 특징이다. 따라서 이러한 설계 요소들을 검토한 결과, b) 구성은 자기여기 폭발적 접선방향 

연소 불안정을 연구하기에 적합한 것으로 간주된다. 

본 시뮬레이션에서 연소기의 노즐 길이는 계산 부담을 최소화하기 위해 줄였으며, 노즐 목 상류의 

기하학적 구조는 유지하였다. 수정된 연소기 형상은 Fig. 3에 제시되어 있으며, Fig. 4는 본 연구에서 

사용된 최종 연소기의 격자를 보여준다.  
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Fig. 3 Schematics of the combustor model. The geometry upstream of the nozzle throat is the same as 

that of reference [13]. 

 

 

Fig. 4 The computational grid employed in present study with 128.5 million cells 

 

이론적 모델링 

본 연구에서 사용된 압축성 난류연소 시뮬레이션은 RPL3D in-house 코드를 활용하여 수행되었다. 

밀도기반의 화학종 보존, 운동량 보존, 에너지 보존에 대한 완전히 결합된 지배 방정식으로 이루어지며, 

난류 모델링은 Menter의 전단 응력 전달(SST) 모델 [35]과 함께 Improved Delayed Detached Eddy 

Simulation(SST-IDDES) [36]을 사용하여 수행되었다. 이 모델은 자유 흐름 내에서 상세한 와류 운동을 

포착하기 위한 대와류 모사(LES) 시뮬레이션으로 작동하며, 벽면 근처에서는 레이놀즈 평균 

유동(RANS)으로 수렴하여 미세 규모의 벽면 난류에 대한 고해상도 요구 사항을 피할 수 있다. 즉, 연소 

영역에서는 LES로 작동하고, 인젝터 내부의 벽 경계층에서는 RANS로 작동하는 방식이다. 지배방정식은 

Favre 필터링 되었으며 다음과 같이 보존 벡터 형태로 표현된다. 

 

𝜕𝐐

𝜕𝑡
+

𝜕𝐄

𝜕𝑥
+

𝜕𝐅

𝜕𝑦
+

𝜕𝐆

𝜕𝑧
=

𝜕𝐄v

𝜕𝑥
+

𝜕𝐅v

𝜕𝑦
+

𝜕𝐆v

𝜕𝑧
+ 𝐒                  (1) 
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           (2.b) 

 

공간 이산화 방식은 시뮬레이션의 정확성과 해상도에 중요한 역할을 한다. Choi 등 [37]은 초음속 

난류 연소를 시뮬레이션하기 위한 정확하고 견고한 수치적 방법을 확립하기 위해 여러 공간 이산화 

방식을 종합적으로 비교하고 평가하였다. 여기서 MUSCL[38,39], WENO[40,41], oMLP[42]기법이 

비교되었다. MUSCL과 WENO 기법은 1차원 분석에 기반하여 개발되었으며, 다차원 문제에서 본질적인 

정확성과 안정성 문제를 지닌다. 반면, MLP 기법은 다차원 분석을 기반으로 하여 수치적 불안정과 

진동을 제거하도록 개발되어 다차원 불연속에서 안정성과 단조성을 보장하였다. 

Choi의 연구 [37]에 따르면, 5차 oMLP 기법을 이용하여 5차 WENO 기법과 유사한 수치 해를 

해상도가 절반인 격자에서 얻을 수 있었다. 또한, 3차 MUSCL 기법과 비교할 경우 해상도가 1/4인 

격자에서 유사한 결과를 얻을 수 있었다. 이에 따라 본 연구에서는 5차 oMLP 방식을 공간 이산화 

기법을 채택하였으며, 대류 플럭스는 RoeM 플럭스 차분 분할 방식 [44]으로 계산되었다. 점성 

플럭스는 2차 중심 차분 방식으로 계산되었으며, 시간 적분은 2차 fully implicit LU-SGS 기법 [45]과 

4번의 Newton-Raphson 반복법을 이용하여 2차 시간 정확도를 보장하였다. 추가적인 수치적 접근 

방식은 관련 참고 문헌에서 확인할 수 있다 [46-48]. 

반응 유동 시뮬레이션에서는 층류 화학반응 모델을 사용하였다. Karaca 등 [49]은 시뮬레이션의 

정확성이 아격자 모델보다 수치 해상도에 더 크게 의존한다고 언급하였다. Choi 등 [37]의 난류-화학 

상호작용 모델에 대한 간단한 리뷰에서도 정교한 closure 모델과 층류 화학 모델의 결과가 큰 차이가 

없다는 것을 확인할 수 있다. 시뮬레이션과 실험 데이터의 비교 결과 역시 난류-화학 상호작용 

모델보다는 수치기법의 난류 포착 능력이 더 중요함을 보여주었다 [37]. 또한, Gonzalez-Juez 등 

[50]은 세밀한 격자 해상도와 상세한 화학 메커니즘을 사용한 소형 연소기(O (1000 cm³))에 대한 수치 

해석 결과가 실험 데이터와 유사할 수 있음을 제시하였다. Jeong 등 [51]은 동일한 수치 프레임워크를 

사용한 시뮬레이션을 통해 본 연구 방법의 타당성을 입증하였다. 본 연구에서 사용된 연소기의 부피는 

약 10 cm³에 해당하며, 난류-화학 상호작용을 포함하기 위한 난류 연소모델 없이 에틸렌 산화 준 총괄 

반응 메커니즘(9개의 화학종과 10개의 가역 반응 단계)이 사용되었다 [52]. 

 

경계 및 초기조건 

시뮬레이션의 조건은 Ishihara 등 [12]이 수행한 18개의 실험 중 'Test 6'에 맞추어 설정되었다. 'Test 

6'이 선택된 이유는 연소기 모델과 전형적인 로켓 연소기 형상과의 유사성뿐만 아니라, 작동조건이 

포함되어 있었기 때문이다(Table 1 참고). 실험에서 유동장이 완전히 발달한 상태의 플레넘 압력 값은 

에틸렌이 약 9.474 bar, 산소가 9.598 bar로 제공되었다. 인젝터의 경계 조건은 플레넘을 수치 

도메인에서 생략하기 위해 음속 조건으로 가정되었으며, 에틸렌과 산소의 주입 압력은 각각 5.27 bar와 

5.08 bar로 정의되었다. 이는 등엔트로피 관계를 이용하여 계산되었다. 플레넘에서의 온도는 상온으로 



2024년 항공우주논문상  [재사용 발사체 추진시스템] 

 

제공되었으나, 이 경우 불안정 유동장이 한계 사이클에 도달하는 데 약 2초가 걸리는 것으로 나타났다. 

따라서 유입 경계 조건으로 두 가지 다른 온도 값이 사용되었다. 

첫 번째는 (Table 1의 'a') 실험과 동일한 조건으로, 검증 연구에 적용되었으며, 검증을 위한 케이스의 

초기 조건으로 ZND 구조의 해를 초기조건으로 적용하여 점화되었다. 이는 RDC(회전 데토네이션 

연소기) 연구에서 일반적으로 사용하는 방법과 유사하다 [29]. 두 번째 경우는 높은 온도 유입 

조건(Table 1의 'b')이 적용되었으며, 이는 점화 지연을 줄이고 폭발적 접선 모드 연소 불안정의 발달을 

가속화하기 위해 사용되었다. 점화는 연소기를 2000 K 산소로 초기화하여 자동 점화를 유도되었다. 

 

Table 1. Experimental conditions and inflow boundary conditions 

Propellant Equivalence ratio O/F 𝑚̇ (𝑔/𝑠) 

C2H4-O2 2.21 1.55 31.2 

Plenum pressure (bar) Plenum Temperature (K) 

Ethylene Oxygen Ethylene Oxygen 

9.474 9.598 
300a 

560b 

300a 

600b 

Corresponding sonic condition 

5.27 5.08 
268a 

500b 

251a 

500b 
a : the experimental condition used for validation 
b : the elevated temperature condition for the simulation of the self-excited detonative tangential mode 

combustion instability 

 

격자 수렴도 및 해석자 검증  

격자 세분화와 검증 연구에서는 각각 온도 조건 'b'와 'a'가 적용되었다. Table 2는 본 연구에서 

고려한 격자 정보를 요약한 것이다. 세 개의 격자를 이용한 해석결과가 비교되었으며, 격자 수렴을 

확인하기 위해 사용되었다. 각 격자의 원주 방향 격자 수는 Choi [53]가 ZND 폭발파의 열 방출 영역에 

대해 제안한 격자 요구사항에 기반하여 결정되었으며, 열 방출 영역에 5개의 격자점이 필요하다. 정상 

상태 ZND 구조는 CalTech에서 개발한 ZND 구조 계산 코드를 사용하여 계산되었으며, 당량비는 2.21, 

유입 온도는 500 K, 압력은 5.0 bar로 설정되었다 [54]. 결과적으로 열 방출 영역의 두께는 0.589 

mm로 결정되었다. 이후, 중간 격자와 미세 격자는 각각 약 2.5배씩 세분화되었다. 

격자 수렴도 해석 결과, 데토네이션 속도와 벽면 압력 기록이 비교되었다. 세 개의 격자 간의 

데토네이션 속도에 대한 상대 오차는 거친 격자에서 3.8%, 중간 격자에서 1.3%로 감소하며 명확한 

수렴 경향을 나타냈다. Fig. 5에서는 세 개의 격자 시스템 간의 벽면 압력 기록을 비교하였다. 모든 

격자에서 자기여기 연소 불안정이 한계 사이클에 도달하여 데토네이션이 발달하고 유지되는 것을 

확인할 수 있었다. 격자가 세분화될수록 한계 사이클에 도달하는 과도 기간이 길어지지만, 격자 시스템 

간의 차이는 미미한 수준으로 보인다. 따라서 검증 연구에서는 계산시간과 정확도를 절충하여 중간 

격자를 사용하였다. 

Table 2. grid information 

 
Number of Grid 

points 

Edge size in 

circumference 
(𝜇𝑚) 

Grid points 

included in the 

length of HRZ* 

Detonation 

Speed 
(𝑚/𝑠) 

Relative error 

on Detonation 

Speed (%) 

Coarse 19.1 M 108 5.45 2,225 3.8 

Medium 49.4 M 83.9 7.03 2,286 1.3 

Fine 128.5 M 64.6 9.13 2,317 - 

*Heat release zone length, 0.589 mm  
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Fig. 5 Comparison of wall pressure history for each grid system. The subscript '5' stands for 0.5 cm 

downstream from the injector face. 

 

검증 케이스를 위한 실험 조건(Table 1의 'a' 온도 조건)을 시뮬레이션하기 위해, 연소기는 정상 상태 

ZND 구조를 초기 조건으로 설정하여 데토네이션을 유도하였다. 시뮬레이션 시작 후 약 0.8 ms 후에 

유도된 데토네이션이 안정화되었으며, 총 2 ms 동안 시뮬레이션이 수행되었다. 이 과정에서 벽면 압력 

기록과 데토네이션 속도가 실험에서 제공된 값과 비교되었다 [12]. Fig. 6은 인젝터 면에서 0.5 cm 

떨어진 연소기 벽과 노즐 목 위치에서의 압력 기록을 보여준다. 연소기 벽에서 측정된 압력(P5)은 평균 

압력 값과 약간의 차이를 보였는데, 이는 실험에서 극한 온도 환경으로 인해 압력 센서가 8 cm 떨어진 

곳에서 측정되었기 때문이다. 또한, 압력 센서의 샘플링 주파수가 1 kHz인 반면, 폭발파는 약 33 kHz로 

회전하므로, 이 위치에서의 정량적 비교는 어렵다. 

노즐 목 위치에서 측정된 압력은 실험과 시뮬레이션 간에 완벽한 일치를 보였다. 노즐 목 압력은 

연소기의 평균 전체 압력에 기반하므로, 전체 운전 조건이 잘 시뮬레이션되었다고 할 수 있다. 

Table 3에서는 실험과 시뮬레이션에서 측정된 폭발 속도와 회전 주파수를 비교하였다. 폭발 속도와 

주파수는 회전 데토네이션의 23 회전을 평균하여 계산되었으며, 속도와 주파수에 대한 상대 오차는 

각각 0.4%와 1.2%로 계산되었다 (Table 3). 이를 통해, RPL3D in-house 코드가 폭발적 접선방향 연소 

불안정의 발달 과정을 시뮬레이션할 수 있음을 확인하였다. 

약 1억 3천만 개의 격자를 이용한 시뮬레이션 시간은 1.5 ms였으며, 계산 자원으로는 Intel Xeon Gold 

6348 2.6 GHz 프로세서 1872개가 사용되었으며, 이는 약 156 TFLOPS에 해당한다. 총 계산 시간은 

778.15 h/ms, 즉 1,456,700 CPU-h/ms로 환산된다. 

 

Table 3. Comparison of the detonation speed and its rotating frequency. 

Parameter Experiment Simulation Relative error (%) 

𝑉𝑑𝑒𝑡𝑜 (𝑚/𝑠) 2080 2071.4 0.4 

𝑓 (𝑘𝐻𝑧) 33.1 32.7 1.2 
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Fig. 6 Comparison of wall pressure history between the experiment (symbol), the simulation (solid line), 

and the time-averaged value of the simulation (dashed line). The subscripts ‘5’, and ‘th’ stand for 0.5 

cm downstream from the injector face, and at the throat, respectively. The experimentally measured 

pressure was extracted from the plot provided in the reference paper [12]. Therefore, the temporal 

coordinate of the experimental value does not follow the pressure sensor’s frequency specification (1 

kHz). 

 

 

III. 폭발적 연소불안정의 발달과정 

이번 장에서는 폭발적 접선방향 연소 불안정의 발달 과정에서 발생하는 연소 프로세스를 논의한다. 

이를 위해, Table 1의 조건 'b'를 이용한 시뮬레이션 결과가 도출되었다. Fig. 7은 각도로 표시한 벽면의 

위치( 𝜃 )와 시간에 따른 압력 변화를 나타내는 플롯이다. 이 𝜃 − 𝑡 − 𝑝  플롯을 분석함으로써, 한계 

사이클으로 발달하는 과정을 다섯 가지 단계로 구분할 수 있다: (I) 점화 전 기간, (II) 점화로 인한 

진동이 불안정 모드로 전환되는 단계, (III) 횡방향 불안정 모드에서 회전 운동 생성, (IV) 횡방향에서 

접선방향 불안정 모드로의 전환, (V) 한계 사이클 폭발적 연소불안정 모드. 

1단계(I)에서는 연료의 점화 지연으로 인해 추진제가 연소기로 주입되지만 제한된 영역에서 연소가 

일어난다. 이 기간 동안 연료와 공기는 초기 챔버 온도에 의해 예열되고 혼합된다. 점화 지연 시간이 약 

0.1 ms 지난 후에 추진제가 점화되며, 강한 압력 변동을 생성한다. 2단계(II)에서는 초기 압력 변동이 

약해지지만, 모든 각도 위치에서 동시에 압력 피크가 나타나며, 이는 방사 방향 진동을 나타낸다. 

이러한 변동은 0.25 ms까지 점차 감소한다. 그러나 점화로 인해 발생한 압력 변동은 소멸하지 않고 1차 

횡방향 모드를 유발한다. 3단계(III)에서는 불안정 모드가 더 가파르게 발달하여 회전 운동을 생성한다. 

4단계(IV)에서는 횡방향 모드가 접선방향 연소불안정으로 전환된다. 3단계와 4단계에서는 더 복잡한 

현상이 발생하며, 이는 이후 섹션에서 자세히 논의될 것이다. 5단계(V)에서는 연소 불안정이 한계 

사이클에 도달하여 회전 데토네이션이 된다. 이후 섹션에서는 각 단계를 상세히 논의할 것이다. 
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Fig. 7 𝜽(angular position at the wall)-time-pressure plot 

 

Phase I. 점화 전 단계 (t=0.0~0.12 ms) 

Fig. 8에서는 zx 및 yz 슬라이스에서 혼합분율과 온도 분포가 나타나 있다. 점화 전, 연료 성분은 

연소기 전체에 고르게 분포되어 있다. 초기 온도가 2000 K로 설정되어 있어, 연소기 벽 근처에 있는 

소량의 연료가 점화된다. yz-슬라이스에서는 연료가 충돌하는 영역이 확인되며, 연료와 산화제가 

연소기로 주입되면서 두 제트는 팽창하게 된다. 이로 인해 연료와 산화제는 환형 충돌면(이하 충돌면)을 

형성하게 되며, 충돌면의 반대편으로 소량의 연료와 산화제만이 침투한다. 따라서 연소가 충돌면 

근처에서 발생할 것으로 예상할 수 있다. 이러한 혼합물 분포는 연소의 진행과 불안정의 발달을 

이해하는 데 중요한 역할을 한다. 

 

 

Fig. 8 Mixture fraction and temperature distribution on the xz-slice (left) and yz-slice (right) during the 

preignition period (at t = 79.1 μs). The yz-slice is located 0.2 cm downstream from the injector face. 
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Phase II. 압력 변동의 불안정 모드로의 발달 (t=0.12~0.3 ms) 

이 섹션에서는 초기 압력 변동이 첫 번째 횡방향 모드 불안정으로 전환되는 과정을 논의한다. Fig. 9는 

무차원화된 열 방출율의 검은 등고선이 겹쳐진 일련의 압력 플롯을 보여준다. 환형으로 분포된 연료-

공기 혼합물의 점화로 인해 방사 방향의 압력 섭동이 발생한다. a에서 g까지의 플롯에서 방사 방향으로 

진동하는 압력 분포를 관찰할 수 있으며, 이 압력 섭동은 Fig. 9 전체에 걸쳐 유지되지만, 특히 a에서 g 

플롯에서 명확하게 나타난다. 

초기 압력 변동의 비대칭적 특성으로 인해 벽면을 따라 접선 방향으로 전파되는 압력파도 생성된다. 

이는 d, e, i, j 플롯에서 빨간 화살표로 표시되어 있다. 따라서 2단계에서는 방사형 압력 변동과 

회전/반회전파가 공존한다. 하지만 방사 압력 변동의 크기는 점차 감소하고, 압력파와 열 방출 간의 

상호작용을 통해 연소기를 가로지르는 횡방향으로 압력파가 발달한다. 

압력파와 연료-공기 혼합물이 상호작용하면서 연소가 촉진되며, 이는 고압 영역에서 집중된 열 

방출로 나타난다(플롯 b, d, f, h, l, n 참고). 이는 높은 온도와 압력 환경에서 점화 지연 시간이 단축되는 

것에 기인한다. Rayleigh 기준 [55]에 따르면, 압력 변동과 열 방출 변동이 상호 위상에 맞추어 있을 

때, 연소와 음향 모드가 결합되어 불안정이 성장한다. 그 결과 열 방출이 국소 압력을 증가시키고, 

새로운 압력파를 형성하여 전파된다. 이 압력파 생성 및 전파 과정은 Fig. 9의 j에서 o 플롯에서 

명확하게 관찰된다. 

플롯 j에서 점선으로 표시된 국소 고압 영역에서 강한 열 방출이 나타난다. 플롯 k에서는 연소기를 

가로지르는 압력파가 관찰된다. 플롯 l에서는 또 다른 국소 고압 영역과 강한 열 방출이 나타난다. 플롯 

m에서는 압력파가 연소기 벽과 충돌하며, m에서 o까지의 플롯에서는 같은 현상이 반대 방향으로 

나타난다. 이는 방사형 압력 변동과 회전/반회전파가 첫 번째 횡방향 모드 연소 불안정으로 전환되는 

과정을 나타낸다. 이러한 과도 불안정 현상은 Chu 등의 연구에서도 관찰되었다 [24]. 

흥미롭게도, 첫 번째 횡방향 모드 연소 불안정의 진동 방향은 초기 방사 압력 변동의 비대칭적 

전파에 의해 영향을 받는 것으로 보인다. 이에 따라 압력파는 북서에서 남동 방향으로 전파된다. 

 

 

Fig. 9 Transition of the initial pressure fluctuation to the instability mode: the black solid line indicates the 

contour lines of the non-dimensional heat release rate of 20. Each slice is extracted 1 mm downstream 

of the injector face. 
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Fig. 10은 첫 번째 횡방향 모드 불안정이 두 번째 횡방향 모드 불안정으로 발전하는 순간을 포착한 

일련의 플롯을 보여준다. 이해를 돕기 위해 파동 전파 방향을 나타내는 화살표와 파면을 나타내는 

점선이 플롯 위에 겹쳐졌다. 연소와 압력 섭동 간의 결합이 강해지면서 회전 및 반회전 파동이 더욱 

두드러지게 된다. 플롯 c에서는 벽을 따라 전파되는 두 개의 파동을 관찰할 수 있으며, 이 파동들은 

충돌면에서 혼합물과 상호작용한다. 플롯 d에서는 강한 열 방출이 연소기를 가로지르는 압력파를 

생성한다. 플롯 e에서는 플롯 d의 두 파동이 충돌하여 남동 방향에서 고압 영역을 형성하며, 점선으로 

표시된 또 다른 파동이 충돌면에 도달하려 하고 있다. 플롯 f에서는 북서와 남동 방향에서 고압 영역이 

생성되고, 두 압력파(점선으로 표시됨)가 서로를 향해 전파된다. 플롯 g에서는 두 파동이 서로를 

통과하며, 충돌면의 북동과 남서 방향에서 형성된 고압 영역이 열 방출을 촉진한다. 플롯 h에서 

o까지는 두 번째 횡방향 모드 연소 불안정의 규칙적인 압력 패턴이 관찰되며, 이 불안정 모드는 2단계 

동안 유지되고 점차 가파르게 발달하여 3단계에서 회전 운동으로 나타난다.  

 

 

Fig. 10 Development of the second transverse mode instability: the black solid line indicates the contour 

lines of the non-dimensional heat release rate of 18. Each slice is extracted 1 mm downstream of the 

injector face. 

 

Phase III. 열 방출 영역의 회전운동 발달 (t=0.3~0.56 ms) 

Fig. 11에서는 열 방출 영역의 회전 운동을 보여준다. 명확하게 설명하기 위해, 빨간 점선 원은 

회전하는 열 방출 영역을 나타내며, 핑크색과 갈색 화살표는 각각 시계 및 반시계방향 압력파를 

나타낸다. 3단계는 2단계와 유사하게 압력파와 열 방출의 상호작용에 의해 열 방출이 촉진되는 과정을 

보여준다. 이 섹션에서 언급된 회전 운동은 압력파 자체가 아니라 열 방출 영역에 관한 것이다. 

Fig. 11에서 빨간 원으로 표시된 열 방출 영역이 시계 방향으로 회전하는 것을 확인할 수 있다. 플롯 

c에서는 압력파가 북서와 남동 벽면의 고압 영역에 충돌한다. 플롯 d에서는 이 고압 영역이 열 방출을 

촉진하며, 국소 압력을 상승시킨다. 플롯 e에서는 강한 열 방출에 의해 생성된 압력파가 북서와 남동 

방향으로 전파되며, 이 위치에서 회전하는 압력파가 벽을 따라 충돌한다. 따라서 플롯 f에서 빨간 

원으로 표시된 열 방출 영역이 시계 방향으로 회전한다. 

이 열 방출에 의해 생성된 압력파는 검은 화살표를 따라 전파되어, 플롯 g에서처럼 충돌면에서 열 

방출을 촉진시킨다. 이러한 과정은 반복되며, 열 방출 영역의 회전 운동을 유도한다. Fig. 11의 각 

열에서의 유동장은 유사한 상황을 겪으며, 이는 두 번째 횡방향 모드 불안정의 세 주기를 나타낸다. 
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Fig. 7을 검토한 결과, 두 번째 횡방향 모드는 반복될 때마다 약간 증폭되거나 가파르게 발달하는 것을 

알 수 있으나, 이는 Fig. 11에서는 분명하게 보이지 않을 수 있다. 따라서 3단계에서는 압력파와 열 

방출의 동위상 작용이 회전 운동을 유발하며, 이는 접선 모드 불안정으로 더욱 발전하게 된다. 

 

 

Fig. 11 Manifestation of the rotational motion in the second transverse mode: The black solid line indicates 

the contour lines of the non-dimensional heat release rate of 18. Each slice is extracted 1 mm downstream 

of the injector face. The red dashed circle shows the rotational motion of the heat release zone. Pink and 

brown arrows denote the rotating and counter-rotating pressure waves, respectively. Each slice is 

extracted 1 mm downstream of the injector face. 

 

Phase IV. 횡방향 모드에서 폭발적 접선방향 연소불안정으로의 발달 (t=0.56~0.8 ms) 

이 섹션에서는 횡방향 모드에서 접선 모드로 불안정 모드가 전환되는 과정을 보여준다. Fig. 7의 

4단계 초기에서는 시계 방향으로 회전하는 압력파가 점점 더 우세해지는 반면, 반시계 방향(CCW) 

회전하는 압력파는 점차 약해진다. 시간이 지나면서, 우세한 회전파가 지속적으로 우위를 점하며 큰 

압력 구배를 나타내는 것을 관찰할 수 있다. 이전 섹션에서 열 방출 영역이 시계 방향으로 회전하는 

것을 확인하였다. 이는 시계 방향으로 회전하는 파동이 우세한 회전파가 되었음을 시사한다. 3단계에서 

발생한 파동이 가파르게 발달하는 과정은 뚜렷한 압력 구배를 형성하며, 이로 인해 파동의 회전이 더욱 

촉진된다. 일단 시계 방향으로 회전하는 파동이 우세해지면, Fig. 12에서 한계 사이클 작동으로의 전환이 

나타난다. 여기에는 압력, 열 방출률, 마하수 플롯이 포함되어 있다. 

압력 플롯에서는 4단계에서도 시계 및 반시계 방향 회전파가 공존하는 것을 관찰할 수 있다. 반시계 

방향 회전파의 진폭은 상대적으로 낮지만, 여전히 혼합물과 상호작용하여 열 방출을 촉진하고, 연소기를 

가로지르는 압력파를 생성한다(Fig. 12b 참조). 4단계의 구별되는 특징은 시계 방향으로 회전하는 파동이 

열 방출과 결합된 운동을 보이며, 시계 방향 회전파 뒤에서 훨씬 더 높은 열 방출이 관찰된다는 점이다. 

이 결합이 더욱 발달하면 국소적으로 열 질식(thermal choking)이 발생할 수 있으며, 이는 회전 

데토네이션으로 이어진다. 

시계 방향 회전파 뒤에서 최대 0.7 마하에 달하는 고아음속 마하 수가 관찰된다. 빨간 화살표가 

표시된 바와 같이, 회전파와 반회전파 간의 충돌은 압력을 상승시키지만, 충돌 이후에는 마하 수가 

감소한다. Fig. 13에서는 접선 모드 폭발 불안정으로 발전하는 메커니즘이 나타나 있다. 

 



2024년 항공우주논문상  [재사용 발사체 추진시스템] 

 

 

Fig. 12 Initial Stage of the Tangential Mode Instability: The first, second, and third rows show the pressure, 

heat release rate, and Mach number distribution, respectively. Red arrows on the pressure plots indicate 

the direction of wave propagation. Each slice is extracted 1 mm downstream of the injector face. 

 

Fig. 13에서는 1차 횡방향 모드와 접선방향 불안정 사이의 조화 운동이 묘사되어 있다. 이 두 모드의 

주기가 동기화되면서 회전파의 열 방출 영역에서 열 질식(thermal choking)이 발생하고, 이로 인해 

폭발적 접선방향 연소불안정이 발달하게 된다. 플롯 (c)에서는 연소기를 가로지르는 파동이 빨간 

화살표로 표시되어 관찰된다. 플롯 (d)에서는 파동이 계속 전파되어 추진제에 충돌하는 평면에 거의 

도달한다. 플롯 (e)에서는 압력파와 열 방출 간의 상호작용이 명확하게 나타나며, 회전파도 같은 영역에 

도달한다. 플롯 (f)에서 (j), 그리고 (k)에서 (o)까지 비슷한 현상이 반복적으로 관찰된다. Fig. 7을 다시 

검토해 보면, 두 모드 간의 이 조화 운동이 또 다른 주기를 거친 후, 마침내 폭발성 접선방향 

연소불안정으로 발달하는 것을 확인할 수 있다. 이 단계에서, 횡방향 모드와 접선 모드 간의 상호작용이 

점점 더 동기화되면서 공명연소의 형태로 회전 데토네이션이 발생할 수 있는 조건에 도달하게 된다. 

 

Phase V. 한계 사이클에서의 폭발적 접선방향 연소불안정 

폭발적 접선방향 연소 불안정은 연소와 음향 불안정 모드 간의 결합된 운동을 통해 발생하며, 압력 

변동이 증폭되어 한계 사이클에 도달함으로써 회전 데토네이션이 형성된다. Fig. 14는 시뮬레이션 시간 

1.43 ms에서 연소기 내에 회전 폭발이 존재하는 한계 사이클 유동장을 보여준다. 데토네이션을 

시각화하기 위해, 압력 구배, 열 방출률, 압력, 온도의 등분포면은 각각 회색, 분홍색, 파란색, 옥색으로 

나타나 있다. 

충격파 구조 앞에서는 추진제가 500 K의 온도에서 큰 열 방출 없이 연소기로 주입되는 것을 관찰할 

수 있으며, 온도 등분포면으로 표시되어 있다. 또한, Y자 형태의 압력 구배가 폭발파 전면에 존재하는 

것을 볼 수 있다. 이 충격 구조는 연소기의 수축 각도 때문에 형성된 것으로, 충격 구조 바로 뒤에서는 

유동이 질식 되는 강한 열 방출 영역이 관찰된다. 이는 다른 회전 데토네이션 연소기에서 관찰된 

현상과 유사하다. 
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Fig. 13 Harmonic motion between the first transverse and the tangential mode instability: Red arrows 

indicate the direction of wave propagation. Each slice is extracted 1 mm downstream of the injector face. 

 

흥미로운 점은 열 방출이 벽면에서 떨어진 위치에서 발생한다는 점으로, 이는 벽면과 분리된 회전 

데토네이션이 발생하고 있음을 시사하며, 이는 Huang et al. [56]의 연구 결과와 유사하다.  

Fig. 15에서는 정규화된 열 방출률과 벽면 및 추진제 충돌 영역의 압력을 비교하고 있다. 두 

위치에서의 열 방출률을 비교할 때, 추진제가 충돌하는 영역에서는 양의 열 방출률이 나타나는 반면, 

벽면에서는 음의 값이 나타남을 확인할 수 있다. 이러한 차이는 충돌형 인젝터가 산화제 제트(벽을 

향해 주입됨)가 에틸렌 제트에 의해 차단되기 때문에 발생한다. Fig. 8의 yz-평면 혼합물 분율 플롯을 

검토하면, 산소 제트를 통과한 후 연료가 중심 영역으로 소량만 유입됨을 알 수 있다. 반대로, 벽 

근처에는 충분한 산소가 부족하여, 벽에 인접한 과도한 연료 성분이 수직 충격파에 의한 가열로 인해 

분해된다. 압력의 경우, 회전 데토네이션에 의해 유도된 벽 부착 수직 충격파(Mach stem)로 인해 두 

위치에서의 압력 피크가 매우 유사하게 나타난다.  

Fig. 16에서는 데토네이션 파를 면밀히 분석하기 위해 확대된 Fig.을 보여주며, 압력 구배 플롯과 

더불어 음속선 및 혼합분율 등고선(빨간색과 초록색 실선)이 포함되어 있다. 충격 구조는 마하 반사 

현상에서 관찰되는 구성과 매우 유사하다. Fig. 13의 (c)와 (d)에 나타난 바와 같이, 강한 열 방출로 

생성된 파동은 연소기를 가로질러 전파되며, 폭발 전면과 연결되어 한계 사이클 불안정 동안 입사파로 

작용한다. 유도된 수직 충격파(Mach stem) 뒤에는 아음속 영역이 나타나며, 이는 벽에서 폭발이 

발생하지 않고 있음을 나타낸다. 극단적인 압력 구배와 음속 조건으로 특징지어지는 폭발 전면을 

살펴보면, 폭발파는 농후 혼합분율이 있는 영역을 따라 회전하고 있음을 알 수 있다. 비록 폭발 셀 

구조가 완전히 명확하지는 않지만, 두 개의 삼중점과 폭발 셀의 횡파 구조를 관찰할 수 있다. 
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Fig. 14 Limit cycle detonative tangential instability with the iso-surfaces 
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Fig. 15 Normalized heat release rate and the pressure sampled from the wall and the impingement region 

(indicated with subscript wall and IR) 

 

 

Fig. 16 Detailed yz-plane view of the detonation front with overlaid sonic lines (red solid lines) and the 

iso-contour lines of mixture fraction of 0.65, highlighting the detonation cell structure. The yz-slice above 

is extracted from 2 mm away from the injector face. 
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Fig. 17에서는 한계 사이클 연소 불안정의 한 주기 동안 적분된 Rayleigh 지수(R.I.)를 보여주며, 이는 

회전 데토네이션의 한 주기에 해당한다. Rayleigh 기준은 연소와 음향 간의 상호작용이 음향 에너지의 

원천인지 소멸지인지를 위상 차이에 따라 판단할 수 있는 척도이다. 따라서 양의 Rayleigh 지수는 음향 

에너지가 연소 불안정을 촉진한다는 것을 의미하며, 음의 지수는 이를 감쇠시킨다는 것을 나타낸다. 

Rayleigh 지수는 식 (3)를 사용하여 계산할 수 있다. Rayleigh 기준의 유도는 참고 문헌 [57]에서 

확인할 수 있다. 

 

R. I. =
𝛾 − 1

𝛾
∫

𝑝′𝑞′

𝑝̅

𝑡+∆𝑡

𝑡

𝑑𝜏 (3) 

 

Fig. 17에서는 유동장 전체에 걸친 R.I. 분포가 보여지고 있다. 양의 Rayleigh 지수는 연료와 산화제가 

충돌하는 지점에서 관찰되며, 이는 해당 지역에서 압력과 열 방출의 섭동 성분들이 완전히 

결합되었음을 나타낸다. 이는 자연스러운 결과로, 데토네이션이 가연성 혼합물을 따라 회전할 때 압력과 

열 방출이 동시에 뒤따르기 때문이다. 반면, 음의 Rayleigh 지수는 인젝터 면의 가장 바깥쪽에서 

관찰되며, 이는 Fig. 14에서 벽에서 음의 열 방출률이 나타난 것과 일치한다. Fig. 16에서는 Mach stem 

뒤에 음속 영역이 존재하는 것을 볼 수 있다. 수직 충격파로 인해 연소 생성물이나 연료 성분이 단열 

압축 및 가열되면서 엔탈피를 증가시켜 국부적으로 열적 질식 상태에 도달하는 것으로 이해된다. 또한, 

단열 압축에 의한 온도 상승으로 연소생성물의 해리가 발생하며, 흡열 반응에 의해 열이 감소하고, 

유체는 다시 아음속으로 감속한다. 이로 인해 해당 지역에서 음의 Rayleigh 지수가 나타난다. 

 

 

Fig. 17 Spatial distribution of Rayleigh index over a cycle of the detonation wave 
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IV. 결론 

본 연구에서는 대와류 모사(LES) 시뮬레이션을 수행하여 실험실 규모의 로켓 연소기에서 발생하는 

자기여기 폭발적 접선방향 연소불안정을 조사하였다. 이 연소기는 나고야 대학의 실험 설계를 기반으로 

하여 24개의 충돌형 인젝터로 구성되었다. 시뮬레이션의 타당성은 폭발 속도와 압력 기록을 실험 

데이터와 비교하여 확인되었다. 

폭발적 접선방향 연소불안정의 발달 과정을 조사하기 위해 전체 과정을 다섯 단계로 나누었다. 

1단계(Phase I)에서는 점화 지연시간동안 추진제가 분사되어 혼합과 가열이 이루어진다. 2단계(Phase 

II)에서는 점화 지연 시간 이후, 연소실에서 2000 K의 초기 온도에서 자동 점화가 발생하였다. 점화에 

의해 방사형의 압력섭동과 시계/반시계 방향의 압력파가 발생된다. 방사형의 압력 섭동은 시간이 

지남에 따라 약화되어 사라지지만, 압력파는 열 방출 과의 상호작용을 통해 강화되며 1,2 차 횡방향 

불안정 모드를 발달시킨다. 3단계(Phase III)에서는 압력파와 열 방출 간의 상호작용이 더욱 강화되어 

열방출 영역의 시계방향으로의 회전 경향을 만들어 내게 된다. 4단계(Phase IV)에서는 시계방향으로 

회전하는 열 방출과 회전 압력파가 결합하여 반시계방향으로 회전하는 압력파가 약화되고 사라진다. 

마지막으로 5단계(Phase V)에서는 회전파와 열 방출이 완전히 결합되면서 열 질식(thermal choking) 

되어, 회전 데토네이션으로 발달한다.  

흥미롭게도, 일반적인 회전 데토네이션과 달리 본 연소기에서의 회전 데토네이션은 벽면에 부착되어 

전파되지 않고, 벽면에서 떨어진 상태로 에틸렌과 산소의 충돌면을 따라 회전하는 벽-분리 회전 

데토네이션(wall-detached rotating detonation)의 형태로 나타난다. 따라서 회전 데토네이션이 

연료/산화제가 혼합되는 면을 따라 음속으로 회전하며, 회전 데토네이션 파와 연소실 벽면 사이에서는 

Mach stem이 생성 되어지는 형태의 유동장을 보이게 된다. 

한계 사이클 작동 상태에서 데토네이션 셀 구조가 관찰되었으며, 이는 접선 모드 연소 불안정이 회전 

데토네이션으로 발달할 수 있음을 확인하였다. 이 연구는 거의 70년 동안 추측되어오던 폭발적 

접선방향 연소불안정의 전체 발달 과정을 보였으며, 이는 향후 첨단 기술 개발에 있어 중요한 통찰을 

제공할 것으로 기대된다. 
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