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ABSTRACT

  The present work suggests a numerical approach using a thermoacoustic network model for the 

eigenvalue calculation of thermoacoustic instability problems in an aero gas turbine combustor. The 

model is developed based on the conservation laws for mass, momentum, and energy between 

acoustic network elements with an area change. Acoustic field in a practical aero gas turbine 

combustor which has a complicated flow path is analyzed using the current model. The predictive 

capabilities of the current modeling approach are compared with the acoustic characteristics calculated 

using Helmholtz solver based on 3D finite element method(FEM). 

초       록

  본 연구에서는 항공용 가스터빈의 연소실에서의 연소불안정 해석을 위한 고유값 도출을 목적으로 하

는 1D 네트워크 모델을 개발하였다. 모델은 면적 변화가 있는 음향 네트워크 요소들 사이의 각종 지배

방정식을 통하여 개발되었고, 이를 이용하여 현재 개발 중인 복잡한 유로 형상을 갖는 실제 항공용 가

스터빈 연소기에서의 음향장 해석에 적용되었다. 본 모델을 통하여 도출된 음향장 해석 결과는 3차원 

유한요소해석 기반의 헬름홀츠 솔버의 계산 결과와 비교하였다. 
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 : Density

u : Velocity

t : Time

T : Temperature

q : Heat release

C : Specific heat

x : Axial direction

r : Radial direction

 : Circumferential direction

k : Axial wave number

n : Circumferential wave number

c : Speed of sound

M : Mach number

 : Area ratio

± : Upstream and downstream

 : Mean quantity

1. 서    론

  최근 배출가스 규제가 심화됨에 따라 배출 및 

연료 소비율의 감소를 모두 만족시키는 희박 예

혼합 연소시스템(Lean Premixed Combustion 

System)이 주목을 받고 있다. 그러나 이와 같은 

연소 시스템은 연소가 희박 가연 한계에서 일어

나기 때문에, 외부의 작은 인자에도 당량비 또는 

공기 및 연료의 유량 변화가 일어나게 되고, 이

로 인해 연소기 내부의 열방출파의 변화를 유도

한다. 이와 같은 열방출파의 변동은 다시금 연소

기 내부의 압력파 변동을 일으키게 되고, 최종적

으로 이 변동들 간의 상호작용으로 인해 연소불

안정(Combustion Instability) 현상이 발생하며, 

이것은 반드시 해결되어야 하는 큰 문제점으로 

제기되고 있다. 그렇기 때문에 연소불안정 현상

에 대한 정확한 이해와 그에 대한 정확한 특성

을 예측할 수 있는 기술 개발이 요구된다[1-3].

  연소불안정 현상을 예측하는 방법에는 여러 

기법들이 존재하는데, LES(Large Eddy 

Simulation), RANS(Reynolds Averaged Navier 

Stokes) 등의 경우에는 질량, 운동량, 에너지 보

존 방정식을 이용하여 연소장과 음향장을 직접 

연립하여 풀고 유동장까지 해석하게 되므로, 시

간과 비용면에 있어서 비교적 큰 소비를 하게 

된다. 반면 본 연구에 적용된 열음향 해석 모델

(Thermoacoustic Analysis Model, TA Model)은 

실제 연소 시스템을 간소화 시켜 유동장 및 연

소장을 직접 풀지 않고, 보다 빠르고 단순하게 

음향장을 해석하는 기법으로서 앞선 방법들에 

비해 시간과 비용을 절약할 수 있고, 또한 실제 

해석 결과에 있어서 신뢰도가 확보되어 널리 사

용되고 있다[4,5].

  본 연구에서는 열음향 해석 모델 중, 1D 네트

워크 모델(1D Network Model)을 개발 및 연구

에 적용하였고, 본 해석 모델은 간단한 다단 덕

트의 형상뿐만이 아니라, 실제 환형 연소기의 형

상과 같이 다중경로를 포함한 복잡한 형상에도 

적용 가능하다. 

  본 논문은 개발된 1D 네트워크 모델링 기법의 

소개와 더불어 실제 개발단계에 있는 환형 연소

기의 형상에서 사전 검증된 3D 유한 요소 해석

(Finite Element Method) 기법을 기반으로 하는 

Helmholtz solver[6,7]의 음향 해석 결과와 비교

하여, 본 모델의 해석 가능성을 확인하였다. 

2. 해석 모델 및 방법

2.1 1D 네트워크 모델링

  Fig. 1은 가장 일반적인 환형연소기의 반경방

향으로 매우 작게 분할된 형상의 개략도를 나타

낸 것으로서, 여기서의 압력 섭동, 길이방향 및 

접선방향의 속도 섭동 그리고 밀도 섭동은 아래

와 같이 표현될 수 있다.

′  ±exp±
 exp (1)

′   


±exp±

 exp (2)
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Fig. 1 Diagram of a thin annular sector with an area 

change for the thermoacoustic network model.
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여기서 는 전달되는 음파의 크기를 나타내며, 

상첨자 ‘ 및 는 각각 시간 및 Fourier 영역에서

의 섭동량을 의미한다. 그리고 하첨자 ±는 음향

장에서의 상류방향과 하류방향을 의미하고, 과 

는 각각 원주방향 및 길이방향의 파수를 의미

한다. 또한 는 평균 음속이며, ±및  , ±는 

아래와 같다.

±   ± (5)
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이때 Fig. 1에서 보는 것과 같이 주된 해석대상

의 연소기의 형태가 반경방향(r-direction)의 특성 

길이가 길이방향(x-direction) 및 원주방향(

-direction) 대비 짧은 형상을 갖고 있으므로, 반

경 방향에 대한 공진 모드는 계측되지 않는 것

으로 간주하여, 반경방향의 변화를 무시하고 모

델링을 진행하였다. 이와 같은 가정은 모델링 과

정 및 해석 과정의 시간과 비용을 크게 단축시

킬 수 있다.

  본 연구에서의 1D 네트워크 모델은 점성과 열

확산을 무시한 이상기체 상태의 질량, 운동량, 

에너지에 대한 보존방정식으로 표현할 수 있다. 

또한 섭동량이 평균값에 비해 크기가 매우 작다

는 가정을 통해 비제차 파동방정식

(inhomogeneous wave equation)으로 표현할 수 

있다[1,4]. 여기서 Eq. 1-4의 압력, 속도, 밀도에 

대한 식을 변환한 형태로서 보존방정식을 표현

할 수 있고, 아래와 같은 식으로 구성될 수 있

다. 이때 Eq. 9-10은 면적변화, Eq. 14-15는 길이

변화 상태에서 활용될 수 있는 행렬식이다.



 ∙ (9)



 ∙


(10)

  

이때 행렬 ,  , 는 아래와 같다.
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여기서 Fig. 1과 같은 면적변화가 있는 형상에서

는 질량, 각운동량 그리고 에너지 보존방정식은 

일반적으로 만족하지만, Stow 등[8]이 언급한 것

과 같이 축방향의 운동량이 증가 혹은 감소하기 

때문에, 다음과 같은 변경된 보존 방정식을 적용

하여 모델링을 진행하였다.


 

   (16)

이때 하첨자 1, 2는 각각 면적변화 전과 후를 의

미한다.

2.2 해석 방법

 Fig. 2는 본 연구에서 개발된 모델을 검증하기 

위해 해석 대상으로 선정한 연소기의 형상으로

서, 한화에어로스페이스에서 실제 개발단계에 있

는 25 kN급 엔진에 적용되는 연소기의 형상이

다. 기체의 흐름은 노즐 이전에 케이싱과 이후 

라이너 및 12개의 노즐로 분리되어 연소실로 흐

르고, 이때 노즐에서는 연료와 공기가 혼합되어 

연소실에 분사된다. 실제 개발 연소기에서 정확

한 음향 경계조건을 측정하기에는 한계가 있는 

관계로, 다양한 음향 경계조건에 대한 영향성 평

가가 필요하다. 그러나 현재의 초기 연구에서는 

케이싱의 입구, 연소 후에 기체가 나가는 연소실

의 출구 그리고 연소실과 라이너 사이의 벽면에

서의 음향경계조건은 닫힌 경계조건으로 분류하

였다. 

 Table 1은 엔진 사이클 해석을 통하여 도출된 

연소기 주요 부위의 물성치로서, 동일한 값들이 

현재의 모델링에 적용되었다.

  앞서 설명된 면적변화가 있는 구간에서 사용

되는 보존방정식 Eq. 9-10과 수정된 축방향 보존

방정식인 Eq. 16을 조합하여, 각 네트워크 모듈

Fig. 2 Sectional schematics of the aero gas turbine 

combustor under development.

Liner 

cooling air

(Casing)

Burnt air

(Combustor)

Operating condition

Temperature(K) 732.4 1600

Operating pressure

(bar)
19.5 19.5

Gas properties

Density(kg/m) 9.2 4.2

Speed of sound

(m/s)
539.6 778.5

Specific heat ratio 1.36 1.31

Table 1. Operating conditions and gas properties.

의 면적이 감소하는 영역을 행렬식으로 구성하

면 아래와 같다.
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면적이 증가하는 영역에 해당하는 모듈의 행렬

식은 아래와 같다.
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여기서   및 는 면적의 감소 및 증가할 때의 

면적변화율을 의미한다. 

  위의 과정에 있어서 면적이 증가하는 노즐과 

연소실 사이의 관계에 있어서 열의 유입 및 열

발생 섭동을 고려하는 경우, Eq. 21의 열발생 섭

동( )항에 실험 및 시뮬레이션을 통한 화염전달

함수 데이터를 적용하여 해석을 진행할 수 있다. 

그러나 본 연구에서는 열발생 섭동을 고려하지 

않았으므로, 열발생 섭동항을 0으로 처리하였다.

  앞서 설명된 여러 행렬식을 통해 각각의 네트

워크 모듈을 구성한 개략도는 Fig. 3(a)와 같고, 

이를 해석 형상으로 구성하면 Fig. 3(b)과 같이 

나타낼 수 있으며, 이는 입구, 케이싱, 12개의 노

즐, 라이너 그리고 연소실 및 출구로 구성할 수 

있다. 이때 복잡한 형상을 갖는 노즐은 실제 노

즐과 동일한 면적의 12개의 단일 노즐로 구성하

였다.

  본 연구에서 개발한 1D 네트워크 모델을 비

(a)

(b)

Fig. 3 (a) Representative network elements and (b) 

simplified sectional view of the target 

combustor geometry for the 1D network 

model.

Fig. 4 Structure and Subroutines of the 3D 

Helmholtz Solver[6].

교검증하기 위해 사용된 3D Helmholtz solver의 

주요 서브루틴은 Fig. 4와 같다. 격자계의 구성
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은 사면체, 프리즘, 피라미드, 육면체의 4가지 요

소를 혼합한 비정렬 격자계를 사용하였고, 

ARPACK(ARnoldi PACKage)에서 제공하는

Arnoldi[9] 방법을 사용하여 고유치 문제를 해결

하였다. 또한 MUMPS(Multi-frontal Massively 

Parallel Solver)를 활용하여 대규모 복소 행렬식

의 계산 수렴성을 향상시켰다. 이러한 해석 모델

에 대해서는 이전 연구[6,7]에서 자세하게 설명

하였다.

3. 해석 결과 및 고찰

  Fig. 5는 노즐 및 라이너 등을 제외하고, 오직 

연소실만을 고려한 결과로서, 비교적 간단한 형

상부터 우선적으로 Helmholtz solver 모델과 비

교하여, 모델을 1차적으로 검증하였다. 그림에서 

설명한 모드는 첫 번째 원주 방향(1st 

circumferential)에 해당되는 주파수로서, 1D 네

트워크 모델이 643.8 Hz, 3D Helmholtz solver

가 644.4 Hz로서 약 0.1%의 오차범위를 갖고 있

는 것으로 확인되었다. 또한 음향 모드 형상에서 

확인할 수 있듯이, 동일한 원주방향()으로의 모

드 형상을 확인할 수 있었다.

  Fig. 6과 Fig. 7은 해석 대상 연소기의 전체 형

상을 고려하여 본 네트워크 모델과 3D 

Helmholtz Solver의 음향 해석을 진행한 결과로

서, 다양한 모드 중에서 길이 방향 모드

(longitudinal mode)와 복합 모드 대비, 상대적

으로 낮은 주파수에서 도출된 1C 

(Circumferential mode)의 계산 결과를 나타낸 

것이다. Fig. 5에서의 연소실만 고려하였을 때보

다, 외부 라이너 공간이 반영된 관계로 (즉, 원주 

방향의 길이 증가), 1C 모드의 주파수가 모두 감

소하였음을 알 수 있다. 특히, 이 주파수에서 1D 

및 3D 결과 모두 외부 라이너와 케이싱 사이에

서 상대적으로 높은 압력 진폭이 존재하는 것으

로 나타났다. 그러나 해당 1C에서 1D 모델의 주

파수는 553.5 Hz였고, 3D 모델링의 해석 결과는 

527.2 Hz로서, Fig. 5에서의 연소실만 해석하였

을 때보다 차이가 크게 계산되었다. 

Fig. 5 Modeshape calculation results of combustor 

only using (a) the 1D network model and (b) 

the 3D helmholtz solver.

(a)

(b)

Fig. 6 1C modeshape(553.5 Hz) calculation results 

of the overall geometry using the 1D 

Network model. (a) 3D plot and (b) 2D plot 

at the dump plane.

Fig. 7 1C modeshape(527.2 Hz) calculation results 

of the overall geometry using the 3D 

Helmholtz solver.
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Acoustic mode

(liner & Casing 

dominated)

1D Network 

model

3D Helmholtz 

solver

Resonance frequency

1C mode 553.5 Hz 527.2 Hz

1L mode 937.4 Hz 909.3 Hz

1C1L mode 828.2 Hz 871.8 Hz

Table 2. Comparison of resonance frequencies 

between the 1D Network model and the 3D 

Helmholtz solver calculation results.

  Table 2는 1,000 Hz 미만에서 존재하는 3가지 

모드에 대하여 1D와 3D 모델링 계산 주파수를 

비교한 것이다. 현재의 1D 모델은 순수 길이 방

향(1L) 및 원주 방향(1C)와 복합 모드(1C1L)를 

모두 예측하는 것은 성공하였으나, 해당 모드의 

주파수에 있어서는 3D 해석 결과와 약 5% 수준

의 오차가 존재하는 것으로 나타났다.

  이러한 오차의 주된 원인으로는 두 모델에서 

모두 라이너를 경계로 하는 냉각 공기 통로 및 

연소실 사이에서의 두 공간의 음향장간의 상호 

영향이 정확하게 반영되지 않았기 때문이라고 

판단된다. 실제 연소실과 냉각공기 통로 사이의 

라이너에서는 수많은 냉각 공기공들이 존재하며, 

이를 통한 음향장의 상호 간섭 및 음향 에너지

의 댐핑과 흡수 현상이 발생하게 된다[1]. 그러

나 현재의 3D 모델은 라이너가 완전한 벽면으로 

연소실 측면에서 닫힌 음향 경계 조건으로 설정

되고, 1D 모델에서는 연소실 입구에서 냉각 공

기 통로로 분리된 유량이 연소실 후단에서 합쳐

지는 형태로 모델이 구성되어 있다 (Fig. 3(b) 참

고). 냉각 공기공에 의한 음향파의 전달 및 댐핑

의 영향을 반영한 모델 개발이 현재 진행 중에 

있으며, 이에 대한 내용은 향후 연구 결과를 통

하여 소개할 예정이다.

4. 결론 및 향후계획

  본 연구에서는 실제 개발단계에 있는 항공용 

가스터빈 연소실의 음향장 해석을 위하여 1D 네

트워크 모델을 개발하였고, 3D 기반의 

Helmholtz solver의 해석 결과와 비교하였다. 본 

해석 모델은 다단의 면적 변화 및 동시에 많은 

경로로 구성된 형상까지 해석 가능하도록 개발

되었고, 이를 통하여 높은 계산 비용 및 시간이 

요구되는 3D 해석을 이용하지 않고도(예, 3D 해

석 : 약 1시간 vs. 1D 해석 : 약 1분), 비교적 복

잡한 형상을 갖는 시스템에서의 음향장 해석이 

가능함을 확인하였다. 현재의 연구는 복잡한 시

스템에서의 네트워크 모델 개발에 대한 1차적인 

연구 결과물로써, 향후 연구에서는 냉각 라이너

와 같은 다공판에서의 유동의 분리 및 합류와 

음향장의 댐핑 등을 반영할 수 있도록, 추가적인 

신뢰성 확보를 위한 모델 개발을 진행할 예정이

다.
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