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Nomenclature

c : Speed of sound

d : Inner diameter of a tube
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ABSTRACT

Dynamic pressure sensor used in liquid rocket engine combustor and gas turbine is 

recess-mounted usually because it should work in high temperature environment. Although 

recess-mounted method can protect it from combustion gas in high temperature, tube resonance 

occurs in a tube-cavity system. To reduce it, the infinite tube probe(ITP) was introduced in this 

study. The ITP model suggested in previous literature was validated with experimental data and 

frequency response characteristics were analyzed. Guidelines for designing the ITP were suggested 

as frequency response profiles varied with geometric information and physical properties using 

this model.

초       록

액체로켓엔진 연소기와 가스터빈에 사용되는 동압센서는 고온의 환경에서 작동되어야 하므로 보통 

리세스 마운트로 체결된다. 리세스 마운트 방식은 고온의 연소가스로부터 센서를 보호할 수 있으나 

튜브-캐비티 시스템에서 튜브 공진이 발생한다. 본 연구에서는 이를 줄이기 위해 ITP를 도입하였다. 

과거 문헌에서 제안한 ITP 모델을 실험 결과와 검증하고 응답특성을 분석하였다. 이 모델을 이용하

여 기하학적 형상과 물리량을 변화시켜 주파수 응답 분포를 변화시킴으로써 ITP를 설계하기 위한 가

이드라인을 제안하였다.

Key Words: Infinite Tube Probes(무한튜브검출기), Natural Frequency(고유주파수), Pressure 

Transducer(압력센서)
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I : Imaginary unit

Jp : Bessel function of the first kind of order p

LS : Short tube length

LI : Infinite tube length

nt : Polytropic exponent in tube

Q : Reflection coefficient

R : Tube radius

VT : Transducer volume

α : Shear wavenumber

γ : Heat capacity ratio

φ : Propagation constant

μ : Viscosity

ρ : Density

ω : Angular frequency

1. 서    론

1.1 연구 배경 및 목적

지금까지 가스터빈과 같이 1000 K 수준의 고

온에서 동압을 측정하기 위한 센서가 개발되어 

왔지만 아직도 로켓과 같은 3000 K이상의 초고

온의 연소시스템에서 동압을 측정하는 것은 어

려운 일이다. 

국내에서 로켓 연소기에 사용되고 있는 동압 

센서는 PCB사의 123A22와 구조적으로 보완된 

123B22[1]를 사용 중이고 센서의 열손상을 방지

하기 위해 냉각수와 헬륨을 공급하는 방식이다. 

냉각수를 사용할 경우 물의 끓는점으로 인해 저

주파 노이즈 발생의 우려가 있고 헬륨을 사용할 

경우 연소장에 영향을 줄 수 있기 때문에 문제

가 될 수 있다. 한편, 유럽 DLR의 연구그룹에서 

발표한 연구 문헌[2,3]에서는 Kistler사의 6021A 

시리즈의 최대 700 ℃까지 견딜 수 있는 고온용 

센서[4]를 사용하고 있다. 이들 그룹은 센서를 

플러쉬 마운트로 연결하고 열 손상되기 전까지 

사용한다. 그러나 국내에서 고가의 센서를 플러

쉬로 연결하여 열손상이 될 때마다 폐기하는 것

은 어려운 일이다. 이 때문에 냉각수와 헬륨을 

사용하지 않는 센서를 이용하여 공진 문제를 최

소화하여 동압을 측정하는 방법을 찾는 것은 중

요하다고 볼 수 있다.

현재까지 제안된 동압측정을 위해 센서를 장

착하는 방법은 크게 두 가지로 나눌 수 있다. 하

나는 플러쉬 마운트(Flush Mount)로 연결해서 

측정하는 방법이고 다른 하나는 리세스 마운트

(Recess Mount)를 두어 측정하는 방법이다. 플러

쉬 타입의 경우 내부 유도관이 없기 때문에 음

향학적인 문제로부터 자유롭다. 그러나 리세스 

방식의 경우 고온의 연소가스로부터 센서를 보

호할 수는 있으나 음향학적인 공진 문제가 대두

된다.

한편, 이와는 달리 무한한 배관을 이용하는 방

법은 배관 내부에 진행파만을 형성하여 신호의 

왜곡없이 측정을 가능하게 한다. 이를 Infinite 

line pressure probe[5] 혹은 Semi Infinite Line 

Tube Pressure Probe[6] 방법으로 알려져 있다. 

이러한 방법은 가스터빈, 로켓과 같은 고온의 환

경에서 작동하는 시스템에서 주로 사용된다

[7-11]. 이 장치는 연소기로부터 나오는 유도관의 

중간에 T자형으로 분기하여 수직 분기점은 동압 

센서를 연결하고 유입구와 평행인 출구 쪽에는 

무한대에 가까운 유한한 튜브를 연결한다. 이 유

한한 튜브의 끝단은 캡으로 막거나 혹은 개방되

는 구조를 가지고 있다. 물리적으로 보면 연소기 

내부에서 발생한 압력파는 유도관을 따라 긴 튜

브의 끝단까지 전파하면서 센서면을 통과하고 

점성에 의해 압력파는 사라진다. 이때 튜브의 끝

단에서 발생하는 반사파는 소산되므로 이론적으

로는 존재하지 않는다[6]. 따라서 Infinite Tube 

Probe(이하 ITP로 지칭함)도 리세스 방식의 한 

방법으로 음향학적 공진문제를 해결하는 방법으

로 볼 수 있다.

ITP의 설계의 핵심은 이론적으로 넓은 주파수 

도메인상에서 반사파를 최소화하는 것이다. 이는 

마치 무 반향실에서 소음이 발생하면 진행파만 

존재하고 반사파가 없기 때문에 울림이 없는 상

태와 비슷하다[12]. 배관 내부에서 반사파를 최

소화하는 메커니즘은 파동의 감쇠(Attenuation)

와 관련이 있다. 이 매커니즘은 크게 두 가지로 

나눌 수 있다. 첫번째는 유동장이 없는 상황에서 

배관의 직경이 작을 경우 경계층에서의 음향 감
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쇠가 나타난다. 두번째는 유체에서의 점성과 열

전도와 관련된 감쇠가 있다. 이들 원인들 중 배

관 경계층에서의 음향 감쇠가 지배적이다[13].

아직까지 국내에서는 ITP에 대해 가스터빈 분

야 등에서 일부 쓰이고 있는 것으로 보이나 이

에 대한 국내 기술적인 문헌을 찾기 어렵다. 따

라서 본 연구의 목적은 액체로켓엔진 연소기를 

위한 기술적인 사전 검토이다. 이를 위해 먼저 

ITP에 관한 과거 문헌 검토를 통해 물리적인 현

상을 이해하였다. 또한 최근 검증된 Boyle의 이

론식을 바탕으로 기본 설계를 위한 계산 코드를 

만들었고 그들의 시험 결과와 비교를 통해 계산

코드를 검증하였다.

이와 같은 이론식을 이용하여 물리적인 현상

을 이해하는 것은 기본 설계를 위해 중요하기 

때문에 본 연구에서는 변수 조정을 통한 응답 

특성을 모사하고 분석함으로써 물리적인 현상을 

이해하고자 하였다.

기본적으로 연구자가 요구하는 응답특성의 범

위는 서로 다르고 기하학적 형상의 요구사항도 

다르기 때문에 변수 조정을 통한 응답 특성의 

경향성 파악은 연구자에게 설계를 위한 유용한 

정보를 제공한다. 마지막으로 앞서 변수 조정과 

응답 특성의 경향성에 관한 분석 결과를 바탕으

로 액체로켓엔진 연소기를 대상으로 ITP의 기본 

설계의 사례를 제시하였다.

1.2 ITP에 관한 문헌 조사

이미 Kim & Choi[14]는 HR(Helmholtz 

Resonator) 모델과 공압 모델(Pneumatic Model)

에 대해 비교 분석한 결과를 제시하였다. ITP는 

진행파가 튜브의 끝단 경계점에서 반사되지 않

도록 하기 위해 긴 배관이 되도록 설계하므로 

이 현상을 이해하기 위해서는 공압 모델이 적용

되어야 한다.

공압 배관에서 압력의 감쇠현상의 이론적인 

규명은 1949년 Taback[15]에 의해 이루어졌다. 

그의 모델은 전력시스템과 공압시스템의 수학적

인 상사성에 기반하여 모델이 만들어졌고 실험

적으로 검증되었다. 이후 1950년에 Iberall[16]이 

이론적인 모델을 제시하였다. 그의 모델은 단순

화된 유체역학적 지배방정식을 이용하여 유도되

었다.

1955년 Blackshear 등[17]은 screeching 연소 

매커니즘을 이해하기 위한 계측 장비를 개발하

기 위해 ITP에 관한 연구를 처음으로 진행하였

다. 실험 결과로부터 튜브 내부에서 발생하는 높

은 진폭의 비선형적인 음향 감쇠를 설명하는 이

론을 제안하였다. 그러나 감쇠율을 이용하는 방

법으로 완전한 이론적인 ITP 기술은 아니었다. 

당시 Iberall이 제안했던 수학적 모델을 바로 적

용하지는 않았던 것으로 보인다.

Iberall이 제안한 수학적 모델을 기반으로 

1965년 Bergh & Tijdeman[18]은 튜브와 캐비티

(Cavity)로 이루어진 N개의 세트(Set)에 대한 주

파수 응답 모델을 개발하였다. 그들의 모델과 실

험치의 비교에서 대부분은 좋은 결과를 보여주

었지만 일부 불일치한 경우도 있었다.

이후 1984년 Englund & Richards[8]는 Bergh 

& Tijdeman의 모델을 이용하여 ITP의 주파수 

응답을 계산하였다. 그들은 블레이드 wake를 계

측하기 위해 ITP를 이용하여 계측하였다. 그들이 

설계한 ITP는 가급적 센서를 플러쉬 마운트 체

결을 위해 평평한 타원형 검출기(Flat-oval 

Probe)로 설계하였다. 주파수 응답 특성을 보면 

저주파수에서 진폭비가 1에 가깝고 0.9∼1.0 kHz

까지 감쇠한다. 저주파수에서 진폭비의 진동은 

배관의 끝단에서 반사파 때문에 나타나는 현상

이다. 5 kHz 이상에서 진폭비의 진동은 센서의 

탭 부피와 배관 끝단에서의 반사하는 압력파 때

문에 나타난다고 하였다.

1989년 Salikuddin등[9]은 ITP를 개발하여 고

온환경에서 고주파 계측을 수행하였고 기존 냉

각 방식의 센서의 계측 결과와 비교하였다. 그에 

의하면 당시까지 몇몇 문헌[17,19,20]으로부터 최

대 5 kHz까지 ITP를 사용해 왔고 이 한계는 당

시 고주파 발생기가 없었기 때문으로 보았다. 

Salikuddin등은 특별히 제작된 고주파 발생기를 

이용하여 80 kHz까지 ITP를 시험하였다. 그들은 

원형관(Circular Tube)과 납작한 타원 형태의 튜

브(Cross-section Flattened Oval Tube)를 사용한 

배관 단면 형태의 변화, 센서와 튜브 사이의 부
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피 변화, 온도의 변화 등을 SPL(Sound Pressure 

Level) 분포를 통해 조사하였다.

2005년도 Ferrara등[13]은 충격파관과 음향 스

피커를 이용하여 ITP의 주파수 응답 특성을 결

정하였다. 2007년 Zinn & Herbermann[12]는 가

스터빈의 고온환경에서 동압을 계측하기 위해 

CTP(Cavity Type Probe)와 ITP를 비교 시험하

였다. 여기서는 전자의 경우가 더 높은 주파수 

범위에서 계측할 수 있는 것으로 보고하였다.

2007년 Wegner등[7]은 짧은 튜브 압력 검출기

(Short Tube Pressure Probe)와 ITP의 성능을 마

이크로 터빈을 대상으로 비교하였다. 연료/산화

제의 혼합기의 밀도 변화에 따라 온도는 변화하

고 이에 따라 음향의 임피던스가 변화한다. 그러

므로 갑작스런 온도 기울기 변화는 반사파를 만

들어내고 이에 따라 음향 증폭을 발생시킬 수 

있다고 하였다.

이후 ITP와 관련하여 많지는 않지만 조금씩 

관심을 갖고 접근하는 연구자들이 존재하고 있

었고 2018년 Gejji등[21]은 폭굉파(Detonation 

Wave)에 대해 ITP, 플러쉬, 리세스 마운트를 한

번에 설치해서 계측을 수행했다. 그들은 ITP에서 

플러쉬 마운트 대비 36∼54%, 리세스에 대해 5∼

28%의 진폭 감쇠가 발생하였고 시간 지연이 발

생했다고 보고하였다.

2018년 Naples등[11]은 RDE(Rotating 

Detonation Engine)에서 ITP를 충격파관(Shock 

Tube)를 대상으로 실험하였다. ITP는 실제 압력 

대비 70∼85%의 값을 보여주었다. 압력 센서의 

캐비티 부피가 신호 지연 효과가 크게 나타났다. 

따라서 이 부피를 최소화하는 것이 중요하다고 

하였다. 튜브 직경은 1.78, 3.35, 4.93 mm를 조사

하였고 1.78 mm과 4.93 mm가 강한 충격파의 

반사파를 보이는 것으로 나타났다.

그들은 2019년 후속 연구[6]로 직경, 센서 리

세스, 센서 마운트 방법, 가스화학종, 엔진 작동 

주파수를 변화하여 검출기의 응답특성을 조사하였

다. ITP의 경우 플러쉬 마운트 센서에 비해 50∼

90%의 감쇠가 발생하였고 모든 ITP가 20 kHz를 

넘어서면서 PSD(Power Spectral Density)가 줄

어드는 경향을 보였다. 여기서도 그들은 센서와 

배관사이 캐비티의 부피가 중요하다고 하였다.

2018년 Boyle 등[22]은 항공기의 터보팬의 소

음 저감에 관심을 갖고 연구를 진행하였다. 그들

은 노이즈 계측을 위해 터보팬 후단에 ITP를 장

착하여 압력 변동을 측정하였다. 2019년 그들은 

ITP에 대한 상세한 후속연구 결과[23]를 발표하

Year ITP Installation
Applic

ation
Ref.

2005 ST [13]

2007
FDF

MT
[7]

2018 ST [21]

2018

2019

ST

RDE

[6]

[11]

2018

2019
DART

[22]

[23]

DART: NASA DGEN Aeropropulsion Research Turbofan

RDE: Rotating Detonation Engine

ST: Shock Tube

FDF: Flow Duct Facility

MT: Micro Turbine

Table 1. ITP installations of previous work.
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였다. 그들은 1/4 인치(inch)와 1/8 인치의 배관

에 대해 분기되어 긴 튜브와 연결되는 포트를 

캡으로 막고 응답 특성을 계측하였다. 그리고 

Bergh & Tijdeman의 식을 변형한 응답함수 식

을 이용하였고 예측치를 실험값과 비교하여 좋

은 결과를 보여주었다.

지금까지 언급한 과거 ITP의 응용 사례 및 형

상을 Table 1에 정리하였다. 대부분 충격파관에 

대해 응용연구가 진행되었고 온도센서가 연결되

는 마운트를 기준으로 주로 피팅을 사용하여 연

결되는 구조를 갖고 있다.

2. 주파수 응답 모델 및 매개변수 선정

2.1 주파수 응답 모델

ITP를 설계하기 위해서는 Fig. 1에 나타낸 개

략도에서 알 수 있듯이 두 가지 구속조건인 기

하학적인 길이와 배관 내부를 구성하는 매질이 

존재하고 이에 대한 가이드라인이 필요하다. 기

하학적인 조건에는 배관의 직경 d와 연소실에서

의 소음원(p0)으로부터 센서까지 길이 LS의 설정

이 있고 이론적으로 센서로부터 긴 튜브끝단까

지 길이 LI는 무한대이어야 한다. 그러나 현실은 

유한한 길이를 가져도 무한대와 동일한 성능을 

보이는지에 대해 검토가 이루어져야 한다. 매질

의 특성에는 점성, 열전도, 밀도 등이 있고 물리

량으로 파생되는 음속이 이에 해당한다. 이와 같

은 설계 변수의 가이드라인을 얻기 위해서는 정

밀한 물리 모델이 필요하다.

ITP의 수학적인 모델은 Iberall[16]과 Bergh & 

Tijdeman[18] 그리고 Samuelson[19]의 이론적인 

작업에 기반한다. 이후 Boyle[23]은 이들 모델을 

기반으로 실험적으로 간단히 적용할 수 있는 모

델을 제안하였다. Boyle이 최종 제안한 ITP 모델

은 다음과 같다.


 

 


 

 


 

  (1)


























   (2)

여기서 기하학적인 정보로 각 구간별 길이 조

건과 배관의 직경이 포함된다. 그리고 센서와 배

관 사이의 부피가 전달함수를 결정하는 변수로 

포함되어 있다. α는 shear wavenumber로 다음

의 Eq. 3과 같이 무차원 변수로 정의한다.







  (3)

수학적인 의미는 관성효과와 점성효과의 비율

을 의미하고 비정상 Reynolds 수로 간주한다. 

물리적으로는 배관 직경과 경계층 두께의 비율

을 의미한다[24]. Eq. 1과 2에서 φ는 전파상수, 

nT는 polytropic exponent를 의미한다[18,23].

반사계수(Reflection Coefficient) Q는 배관 끝

단의 경계조건으로 캡으로 막혔을 경우 Q=1이

고 열린 상태이면 Q=-1이다. 만일 무한대이면 

Q=0으로 표현한다. 본 연구에서 검토된 LI는 길

이가 유한하고 끝단은 캡으로 막는 것이 일반적

이기 때문에 검증을 제외한 모든 계산 조건

(Table 2)에서 고려된 Q는 1로 고정하였다. 이와 

같은 식은 근본적으로 Bergh & Tijdeman의 식

으로부터 비롯되었기 때문에 ITP 내부의 온도

(T)가 일정하다는 모델이 성립하는 가정은 동일

하다.

2.2 매개변수 선정 및 계산 조건

Boyle이 제안한 모델에 대해 복소수 계산을 

위한 검증된 프로그램을 작성하였고 고온의 연

소기에 적용하기 위해 여러 변수를 조정하여 

ITP 적용 타당성을 검토하고자 하였다. Boyle의 

연구에서 사용된 모델은 근본적으로 Bergh & 

Tijdeman의 결과를 바탕으로 유도되었기 때문에 Fig. 1 Schematics of the ITP instrument.
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구속조건도 모두 동일하다. 즉 벽면은 일정한 온

도를 유지해야 하고 매질의 온도 변화는 없다. 

그러나 실제로는 연소실의 고온 가스가 ITP 배

관을 타고 나오면서 주변의 대기 온도와 열전달

이 일어나므로 ITP 끝단으로 갈수록 온도는 하

강하여 어느 지점에서는 대기 온도와 평형상태

에 이를 것이다.

본 연구에서 사용된 모델에서는 이와 같은 상

황을 모사하지 못하므로 여러 온도 변수를 고려

하여 ITP 설계에 고려해야 한다. 매개 변수 조정

에 의한 주파수 응답 특성의 변화를 분석하기 

위해 선정된 변수는 총 5가지이다. LS와 LI의 효

과는 이미 Boyle의 결과로부터 잘 알려졌지만 

온도의 변화에 따른 결과는 알려지지 않는 관계

로 총 5가지 변수를 모두 선정하여 케이스 연구

를 진행하여 종합적으로 평가하였다(Table 2).

대형 가스터빈과 같은 연소기는 다소 큰 직경

의 ITP를 사용하고 있으나 현재 개발 중인 로켓 

연소기는 주로 정압센서 계측을 위해 1/8 인치

와 1/4 인치의 튜브 규격치를 사용하기 때문

에 Table 2의 #5와 같이 이들 두 가지를 선택

하였다.

3. 계산 결과

3.1 프로그램 검증결과

Fig. 2는 프로그램 검증을 위해 Boyle의 실험 

결과와 계산결과를 비교 분석하였다. Fig. 2 (1A, 

1B)는 ITP에서 LI의 긴 튜브를 제외하고 캡(Cap)

을 씌우지 않은 경우(Q=-1)에 대한 주파수 응답 

특성과 위상 분포를 보여주고 있고 Boyle이 제

안한 예측식이 실험치를 잘 따르는 것을 확인할 

수 있다.

Fig.2 (2A, 2B)은 LI의 긴 튜브를 제외하고 캡

을 씌운 경우(Q=1)에 대한 주파수 응답 특성과 

위상분포를 실험적으로 보여주고 있고 이를 재

현한 프로그램을 검증하여 좋은 결과를 보여주

고 있다. 캡을 안 씌운 경우에 비해 캡을 씌운 

경우가 2000 Hz 이상에서 모델 예측이 다소 떨

어진다. Fig. 2의 결과는 Boyle의 연구 결과에서 

캡까지 거리인 LI가 주어지지 않아 105 mm로 

가정하여 계산한 결과이다. 캡으로 막아 캡의 공

간에 의해 2 mm 정도 증가한다고 가정할 경우 

정확도는 더 좋아진다. 본 연구에서는 Fig. 2를 

개발된 코드의 검증 결과만으로 제시하였기 때

문에 자세한 논의는 논외로 한다.

# d (inch) LS (mm) LI (m) VT (m3) T (K)

1 1/4 100, 200, 300 10 1.5☓10-7 293

2 1/4 100 10, 50, 100 1.5☓10-7 293

3 1/4 100 10 1.5☓10-7, 1.5☓10-8, 1.5☓10-9 293

4 1/4 100 10 1.5☓10-7 293, 500, 1000

5 1/8, 1/4 100 10 1.5☓10-7 293

Table 2. Conditions for parametric study.

Fig. 2 Comparison of experimental(solid line) and 

analytic models(dashed line) for the 

uncapped(1A, 1B) and capped ITP(2A, 

2B)[23].
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3.2 매개 변수 변화에 따른 전달함수와 위상의 

변화

앞 절에서 실험치와 예측결과를 통해 모델의 

예측 능력과 프로그램을 검증하였고 본 절에서

는 각 변수의 조정을 통해 주파수 응답 특성의 

변화와 위상 변화의 경향을 분석하였다. 예측 결

과에 사용된 물리량은 모두 연소기 대상으로 

CEA 계산[25]을 통해 얻은 물리량을 이용하여 

계산에 활용하였다.

먼저, 센서와 인접한 LS의 변화에 따른 주파수 

응답 특성을 분석하였다. LS는 실제 연소기에 내

부 벽면 센서 포트로부터 외부에 도출된 튜브의 

길이를 포함하여 ITP 센서 마운트까지 거리를 

최소 100 mm로 예상되고 200 mm, 300 mm의 

3가지 경우에 대해 분석을 수행하였다.

Fig. 3과 같이 주파수 응답의 진폭은 약 10 

Hz 이하 저주파수에서 0 dB에서 시작하고 10 

Hz 근처에서부터 진동이 발생한다. 10∼1000 

Hz 사이의 주파수 응답 파형이 관찰되고 LS가 

증가함에 따라 이 파형의 진폭 변동은 커지며 

포락 파형(Envelope Wave)은 전체적으로 저주파

수 대역으로 이동하는 경향을 보였다. 1000 Hz

를 초과하면서 파형은 LS에 관계없이 증가하는 

양상을 보인다.

Fig. 3 (B)의 위상 지연(Phase Lag)은 100 mm

인 경우가 가장 낮게 분포하고 300 mm가 가장 

높다. 고주파에서 나타나는 위상 지연 효과는 특

성주파수 분석시에는 문제가 없지만 위상을 고

려한 분석시에는 주의해야 한다. 따라서 LS는 가

급적 하드웨어에 가깝게 위치하는 것이 위상 지

연을 최소화할 수 있다.

Fig. 4는 LI의 변화에 따른 주파수 응답 특성

을 분석하였다. 10 m인 경우 10∼1000 Hz 사이 

포락파와 함께 파형이 동시에 나타나지만 50 m, 

100 m에서는 포락파만 관찰이 되고 파형은 사

라졌다. 1000 Hz 이후 진동은 서로 다른 LI에 

대해 큰 차이가 없었다. 따라서 10∼1000 Hz는 

LI의 길이에 영향을 받는 것을 알 수 있다. 이와 

같은 현상은 이미 Englund & Richards에 의해 

보고되었고 그들은 튜브의 끝단에서 발생하는 

반사파에 의해 나타난다고 하였다[8]. 이를 줄이

기 위해서는 LS를 짧게 하는 것도 중요하지만 LI

를 길게 설계해야 한다. 한편, LI의 변화에 따른 

위상의 큰 변화는 관찰되지 않았다.

Fig. 5는 센서와 ITP의 튜브사이의 부피를 변

화함에 따른 주파수 응답 특성을 관찰하였다. 10

∼1000 Hz 구간에서는 VT의 변화에 따른 주파

Fig. 3 Frequency response magnitude(A) and its 

phase plot for LS change(B).

Fig. 4 Frequency response magnitude(A) and its 

phase plot for LI change(B).

Fig. 5 Frequency response magnitude(A) and its 

phase plot for VT change(B).

Fig. 6 Frequency response magnitude(A) and its 

phase plot for T change(B).
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수 응답 파형의 큰 변화는 관찰되지 않았다. 하

지만, 1000 Hz 이상에서 나타나는 파형은 부피

가 작을수록 파형의 크기는 줄어든다. 이 결과도 

Englund & Richards에 의해 보고되었고 그들의 

경우 5 kHz 이상에서 이와 비슷한 현상을 보고

하였다. 이 같은 현상의 원인은 탭 부피와 튜브

의 끝단에서 반사된 압력파에 의해 일어난 것으

로 밝히고 있다[8]. 위상의 경우 큰 변화는 관찰

되지 않았다.

Fig. 6은 온도에 따른 주파수 응답 특성 결과

를 보여준다. 온도가 증가함에 따라 10∼1000 

Hz의 파형의 크기는 감소하는 경향을 보이고 

1000 Hz 이상에서 관찰되는 파형의 크기는 모두 

증가하는 양상을 보인다.

전체 포락 파형은 온도가 증가함에 따라 고주

파수 측으로 이동하는 경향을 보인다. 위상의 경

우 온도가 높을수록 낮은 위상 분포를 보인다.

Fig. 7은 배관의 직경변화에 따른 응답특성 결

과를 보여준다. 1/4 인치의 튜브는 1/8 인치 튜

브에 비해 10∼1000 Hz 구간에서 큰 진동이 관

찰된다. 1000 Hz 이상에서는 오히려 1/8 인치 

튜브가 더 큰 진동폭을 보이고 있다. 위상은 1/8 

인치 튜브의 고주파수 영역에서 진동이 다소 관

찰이 되나 전체적인 경향은 비슷하다.

4. ITP 내부 온도의 사전 시험 결과 및 설계 사례

4.1 ITP 내부 온도의 사전 시험 결과

앞서 Boyle의 이론식은 Bergh & Tijdemnan의 

연구결과에서 유도된 식을 포함하므로 유도관 

내부의 온도는 일정한 것으로 가정하고 있다. 

ITP를 사용할 경우 ITP 내부의 온도는 연소실 

온도보다 낮지만 고온으로 예상할 수 있다. 이를 

확인하기 위해 Fig. 8과 같이 정압 유도관에 열

전대(Thermocouple)를 장착하여 사전 테스트를 

진행하였다. 유도관 끝단은 정압센서가 연결되어 

막혀있다.

열전대는 연소실 외부 표면 기준 약 60 mm 

이격시켜 설치하였고 이는 배관 간섭과 상용 튜

브의 결합에 있어 최적이다. 따라서 앞서 수행한 

변수 조정에 따른 연구 결과에서 LS = 100 mm

의 이격 거리는 현실적이라 할 수 있다.

연소실 측면에 열전대를 설치하고 연소시험을 

진행한 결과를 Fig. 9에 나타내었다. 연소압은 

약 70 bar까지 상승하였고 정상 연소 구간에서 

안정적으로 연소가 이루어졌다. 온도는 점화 구

간인 4 – 6 초 사이에서 약 1270 K까지 상승하

였다가 정상 연소 구간 시작 시점인 6 초에 도

달하면서 온도는 급격하게 감소한다. 이는 점화

초기 생성된 연소가스가 정압 유도관으로 유입

이 된 후 유도관 반대쪽은 정압 센서와 온도센

서로 막혀있기 때문에 더 이상 진행하지 못하고 

정체된 것으로 보인다. 따라서 유도관 내부 온도

는 정상 연소구간에 도달하면서 급격하게 떨어

져서 약 326 K에 이르게 된다. 마지막으로 연소 

종료구간에서 발생하는 충격에 의해 연소가스가 

유도관으로 다시 유입이 되면서 온도는 다시 급

격하게 상승했다가 떨어지는 경향을 보인다.

이와 같이 정상 연소구간에서 연소실 내부는 

고온이지만 60 mm 정도 이격 거리를 둘 경우 

거의 상온에 근접할 정도로 상당히 낮은 온도 

분포를 보인다. 이 때문에 ITP를 실제 적용할 때 

ITP의 내부 온도는 연소실 내부 온도보다 상당

히 낮을 것으로 예상할 수 있다.

4.2 액체로켓엔진 연소기 기준 계산 결과 분석

앞서 ITP 설계 모델을 이용하여 변수를 조정

함으로써 응답 특성을 비교하였다. 이를 통해 기

하학적 형상 변경의 가이드 라인을 제시하였다.

정리하면, LS는 가급적 작아야 하고 LI는 반사

파를 줄이기 위해 길게 설계해야 한다. 그리고 

센서와 튜브사이의 부피는 최대한 줄여야 한다. 

Fig. 7 Frequency response magnitude(A) and its 

phase plot for D change(B).
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이러한 가이드 라인은 관찰하고자 하는 주파수 

범위에 따라 응답 특성을 다르게 설계해야 하므

로 설계 방향성만을 제시할 수 있다.

본 절에서는 각 변수 변화에 따른 주파수 응

답 특성과 위상의 경향을 분석하고 설계 변수를 

조정하여 ITP를 설계한 예를 제시하였다. 로켓 

엔진 연소기의 경우 1/4, 1/8 인치 튜브를 주로 

사용하고 최대 10 kHz까지 주파수 분석을 수행

하고 있다. 즉, 응답 특성은 10 kHz까지 0 dB 

근처에 있어야 한다. 

앞서 변수 조정을 통한 응답 특성의 경향을 

분석한 가이드라인을 기준으로 시행착오로 계산

하였다. 1/4 인치 튜브를 기준으로 LS = 100 

mm, LI = 50 m VT = 1.5☓10-9 m3의 기하학적 

크기와 상온인 293 K와 500 K의 온도에 대한 

계산 결과를 Fig. 10 (1A, 1B)에 나타냈다. 앞서 

사전 시험 결과 ITP의 내부 온도가 400 K을 초

과하지는 않을 것으로 예상되지만 기본 설계에

서 변수 조정을 통해 응답특성 변화를 분석하는 

것이 목적이므로 최대 500 K까지로 설정하고 결

과를 검토하였다.

Fig. 10(1A, 1B)에 나타낸 응답특성에서 10∼

1000 Hz의 진동은 미세하게 관찰이 되나 0 dB

을 기준으로 거의 평평한 그래프를 보인다. 다

만, 10 kHz 근처에서 음의 dB 영역으로 감소하

는 경향을 보이나 그래프 상으로는 미미하다.

위상의 경우 10 kHz 기준 최대 20 라디안

(Radian) 근처까지 관찰된다. 위상은 LS에 크게 

영향을 받으므로 LS가 존재하는 한 불가피하게 

나타나는 현상이다. 가스터빈과 같이 만일 능동 

제어를 할 경우 시간 지연은 필연적이므로 이에 

대한 적절한 대비책이 필요하다고 할 수 있다.

Fig. 10 (2A, 2B)과 같이 1/8 인치 튜브의 경

우 전달함수와 위상을 직경을 제외하고 1/4 인

치 튜브와 동일한 기하학적 정보를 바탕으로 계

산하였다. 10 kHz에서 1/4 인치 튜브와는 다르

게 1/8 인치 튜브의 경우 응답특성이 음의 dB 

영역으로 더 많이 감소하는 경향을 보인다. 그러

나 10 kHz에서 dB 감소를 감수할 경우 계측데

이터에 미치는 영향은 적으리라 판단된다. 위상

의 경우 1/4 인치에서 나타난 결과와 동일하다.

Fig. 8 Installation of thermocouple at combustion 

chamber.

Fig. 9 Profiles of chamber pressure and temperature.

Fig. 10 Frequency response magnitude and its phase 

plot for 1/4 inch(1A, 1B) and 1/8 inch(2A, 2B) 

tube.



제24권 제6호 2020. 12. 고온 환경에서 무한 튜  검출기의 용에 한 타당성 연구 117

5. 결    론

본 연구에서는 ITP를 대상으로 Boyle의 모델

을 이용하여 기하학적 변수와 온도 변화에 따른 

응답특성을 분석하였다. 기하학적 정보로는 측정 

대상 포트로부터 센서까지 길이 LS, 센서 포트에

서 긴 튜브 끝단까지 LI와 센서 표면과 튜브 사

이의 부피 VT, 튜브의 직경이 있다. 이와 함께 

매질의 온도를 관찰하였다. Boyle의 모델은 실험 

결과와 비교하여 타당한 결과를 보였고 이를 바

탕으로 변수 조정을 통한 응답특성 변화를 관찰

하였다.

그 결과 LS의 경우 하드웨어에서 구현 가능한 

최대한 짧은 길이로 하고 LI의 경우 시험 설비 

주변 공간을 고려하여 길게 해야 응답 특성에서 

나타나는 10∼1000 Hz의 진동을 줄일 수 있다. 

VT의 경우 부피를 작게 해야 1000 Hz 이상 영

역에서 전달함수 진동을 줄일 수 있다. 튜브의 

직경이 증가하면 1000 Hz 이상 영역이 줄어드나 

10∼1000 Hz의 진동이 발생할 수 있다. 이 경우 

LS와 LI를 조정해서 이를 줄일 수 있다.

협소한 공간과 고온의 연소실에서 발생하는 

동압을 측정해야 하는 상황에서 ITP는 하나의 

대안이 될 수 있다. ITP 설계는 목표 응답 특성 

범위와 시험장 상황에 따라 기하학적 크기를 조

정해야 한다. 그 이유는 LI가 100 m 수준만 되

어도 상당히 많은 공간을 차지하고 주변 간섭이 

작을 경우 Ls를 비교적 짧게 설계하여 위상 지

연을 최대한 줄이는 방향으로 설계를 할 수도 

있기 때문이다.

본 연구 결과는 ITP를 제작하기 전 사전 모사

를 위해 변수에 따른 응답 특성의 경향성 변화

를 예측함으로써 연구자가 원하는 응답 특성 범

위를 설정하여 제작할 수 있는 유용한 도구 및 

정보를 제공한다.

향후 튜브와 센서 사이의 부피를 최소화하기 

위한 방안과 ITP의 튜브 연결시 불연속적인 부

분이 존재하지 않는 설계에 대해 검토가 추가적

으로 필요하다.

후    기
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