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항공용 가스터빈 연소기에서의 혼합기 노즐 형상의 단순화가

음향장 해석 결과에 미치는 영향
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Abstract

A 3D FEM (Finite Element Method) based Helmholtz solver has been commonly used to characterize fundamental acous-

tic behavior and investigate dynamic instability features in many combustion systems. In this approach, a geometrical sim-

plification of the target system has been generally made in order to reduce computational time and cost because a real

combustor and fuel nozzle have a very complicated flow passage. The feasibility of these simplifications is quantitatively

investigated in a small aero gas turbine nozzle in term of acoustic characteristics. It is found that the simplification in a noz-

zle geometry during the 3D FEM analysis process has no great influence on the acoustic modeling results, while the calcu-

lation complexity can be improved for a similar modeling accuracy.

기호설명

ρ : 밀도

p : 압력

c : 음속

γ : 비열비

ω : 각진동수

u : 속도

: 평균량

:섭동량

x : 길이방향

r : 반경방향

θ : 원주방향

L : 길이방향 음향모드

C : 원주방향 음향모드

1. 서 론

희박 예혼합 연소시스템(Lean Premixed Combustion

System)은 연소가 희박 가연 한계(Lean Blow Out) 영역

에서 일어나기 때문에, 연료를 적게 사용하며, 높은 효

율을 얻을 수 있다. 하지만, 이러한 특성에 의해 외부의

작은 인자에도 당량비 또는 공기 및 연료의 유량변화를

일으키게 되고, 이는 연소실 내부의 열발생 섭동을 일으

키게 되며, 이는 다시 연소실 내부의 압력 섭동을 발생
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시키게 된다. 결국에는, 이러한 변화의 상호작용으로 인

해 지속적인 피드백현상이 나타나게 되고, 이를 연소불

안정(Combustion Instability)이라고 한다. 이러한 불안정

특성을 예측하기 위하여 다양한 모델링 접근법이 제시

되어 왔다(1-8).

LES(Large Eddy Simulation), RANS(Reynolds Averaged

Navier Stokes)등의 CFD(Computational Fluid Dynamics)

를 활용한 경우에는 질량, 운동량, 에너지 보존 방정식

을 이용하여 연소장과 음향장을 직접 연립하여 풀어내

고 유동장까지 해석하게 되므로, 시간과 비용면에 있어

서 비교적 큰 소비를 하게 된다(1,4). 또한, 1차원 네트워

크 열음향 모델의 경우에 시스템의 각 구성품을 일련의

네트워크 요소로 정의한 후, 각 요소 간에 각종 지배방

정식을 적용함으로써, 계산 시간을 대폭 단축하고, 효율

성을 높인 접근 방법이 사용되고 있지만, 이 경우에 복

잡한 실제 시스템을 과도하게 단순화하여야 한다는 단점

이 존재하게 된다(2,5). 이에 실제 복잡한 연소 시스템의 음

향장 및 열음향 모델링에서 가장 널리 사용되고 있는 방

법이 3D 유한요소해석(FEM, Finite Element Method)을 기

반으로 하는, 헬름홀츠 솔버(Helmholtz solver)를 이용한

모델링이 가장 주목받고 있다(6-11). 대표적으로 자체 개

발된 3D 열음향 해석 모델(6-8) 또는 상용 음향 해석 도

구인 COMSOL Multiphysics(12)를 이용하는 연구들(9-11)

이 소개되어 왔다. 이러한 연구 방법은 헬름홀츠 솔버를

통하여 시스템에서의 음향장을 해석하고, 별도로 측정

또는 계산된 화염의 동특성(화염전달함수, flame trans-

fer function)을 결합하는 방식을 적용한다. 

현대의 가스터빈 연소기(특히, 연료-공기 혼합기의 형

성 및 공급을 담당하는 노즐과 예혼합실)는 유해 배출

가스 저감, 연비의 향상, 안정적인 연소 특성 확보 등을

목적으로 과거의 연소기 대비 점점 더 복잡한 형상으로

변화하고 있으며, 이러한 연소 시스템의 3차원 음향장

해석에 대한 기존의 연구들(7-11)에서는, 음향학적으로 영

향이 작은 부분들에 대하여 유로의 간략화 또는 구성품

의 제거를 통하여 계산의 복잡성과 비용을 줄이는 방법

을 선택한다. 그러나, 이들의 연구에서 실제 해석 대상

시스템의 간략화가 음향학적으로 무시할 수 있는 수준

인지, 또는 어느 정도의 영향을 미칠 수 있는지에 대한

정량적인 분석 결과를 제공하지는 않고 있다. 또한, 이

러한 해석 대상의 기하학적 단순화가 음향장 특성에 미

치는 영향에 대한 분석 결과는 향후 1D 네트워크 모델

개발시에 어떠한 유로 또는 구성품을 단순화할 수 있는

지에 대한 정량적 근거를 제시할 수 있을 것으로 사료

된다.

본 연구에서는 한화에어로스페이스에서 개발 중에 있

는 친환경 항공용 연소기(13)에 적용되는 연료-공기 노즐

에 대하여 COMSOL Multiphysics를 통한 3차원 음향장

해석을 진행하였다. 또한, 복잡한 형상을 가지는 노즐의

음향장 해석시 몇 가지 단계를 거치면서 노즐의 형상을

단순화하여 음향장 해석 결과에 미치는 각각의 영향을

정량적으로 분석하고자 한다.

2. 해석 방법

2.1 해석 모델의 지배방정식

본 연구에 사용된 3차원 FEM 해석기법으로 하는

COMSOL Multiphysics의 Pressure Acoustics Module은

간소화된 1차 헬름홀츠 방정식을 지배방정식으로 하며,

아래의 식과 같다. 

(1)

여기서 γ, ρ, p, λ 그리고 c는 각각 비열비, 밀도, 압력,

시스템의 고유값 그리고 음속을 의미한다. 이때 λ는

-iω이며, 또한 는 연소시에 화염의 진동에 따른 열발

생율의 진동에 대한 정보를 제공하나, 본 연구에서는 화

염이 없는 냉간 상태(cold flow) 또는 정상 상태(steady

state)에서 해석을 진행하였기 때문에 0으로 처리하였다.

2.2 연소기 노즐 음향장 해석

2.2.1 해석대상 연소기 및 노즐

Figure 1(a)은 본 연구에서 선정한 해석 대상 연소기로

서, 한화에어로스페이스에서 실제 개발단계에 있는 25
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Fig. 1. (a) Sectional view and (b) nozzle schematics of the

aero gas turbine combustor under development.
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kN급 엔진에 적용되는 연소기의 형상이다. 본 연소기는

원주 방향으로 균일하게 배치된 총 12개의 노즐로 구성

되며, 각 노즐의 세부 단면도는 Fig. 1(b)와 같다. 주 유

동 영역(main flow area)과 보조 유동 영역(pilot flow

area)으로 구분될 수 있으며, 각 유동 영역에는 연료와

공기를 혼합 시켜주는 스월러 및 연료 라인을 포함하는

혼합구간이 존재한다. 이때 보조 유동 경로는 혼합구간

이 바깥쪽과 안쪽 영역으로 구분되며, 스월러 또한 구분

되어 각 영역에 하나씩 존재한다. 해당 연소기는 케이싱

입구로부터 냉각 공기가 주입되며, 냉각된 공기는 노즐

의 주 유동경로의 입구 및 보조 유동경로의 입구 그리

고 라이너의 벽면으로 이동된다. 형상에 관한 보다 세부

적인 정보는 참고문헌(13)에서 확인할 수 있다.

2.2.2 음향장 해석을 위한 노즐 형상 단순화 과정

본 연구의 주된 관심은 실제 복잡한 형상의 노즐을

음향학적으로 단순화하였을 때 미치는 영향을 정량적으

로 분석하는 것이다. 이를 위하여 Fig. 2와 같이 형상을

아무런 형상 변경이 없는 원래의 노즐 형상으로부터 단

계적으로 단순화하여 해석을 진행하였다. 여기서 Fig.

2(a)는 Case 1으로 정의하였으며, 형상의 변동없이 기존

의 노즐 형상 을 의미하고, Fig. 2(b)는 Case 2로서, 주

유동경로의 스월러를 유지한 채, 보조 유동 경로 중 안

쪽 스월러를 제거한 후에 동일한 면적의 곧은 덕트 형

상으로 구성하였다. 또한 Fig. 2(c)는 Case 3으로 정의하

였으며, 마찬가지로 주 유동경로를 유지한 채, 보조 유

동경로의 안쪽과 바깥쪽 스월러를 제거하고, 해당 영역

과 동일한 면적의 곧은 덕트로 형상을 구현하였다. Fig.

2(d)는 Case 4로서, 주 유동경로를 유지한 채, Case 3에

서 구현된 2개의 보조 유동경로의 곧은 덕트를 하나로

합친 후에 이전과 동일한 면적으로 이루어진 하나의 곧

은 덕트로 구성하였다. 마지막으로 Fig. 2(e)는 Case 5로

정의하였으며, 이는 Case 4에서 정의된 보조 유동경로

에 추가적으로 주 유동경로까지 모두 단순화된 형상으

로서, 모든 스월러가 제거된 형상이다. Table 1은 각 경

우의 변경된 형상을 정리한 것이다.

2.2.3 노즐 음향장 해석 조건

앞 절에서 설명한 Case 1부터 Case 5의 노즐 음향장 해

석의 경우에는 평균 압력 1 bar, 온도 473 K을 가정한 공

기의 물성치(밀도: 0.746 kg/s, 음속: 432 m/s)를 고려하여

해석을 진행하였고, 이때 입구 및 출구의 경계조건은 모두

열린 경계조건(open boundary condition)으로 적용되었다.

Figure 3은 본 연구의 노즐 해석에 사용된 해석격자로

써, 대표적으로 Case 1, Case 4 그리고 Case 5의 해석격

자를 보여준다. 이때 격자 형성의 기준이 되는 최대 격자

Fig. 2 Simplification steps of the target fuel-air mixture

nozzle for 3D acoustic modeling; (a) Case 1, (b)

Case 2, (c) Case 3, (d) Case 4, (e) Case 5.

Table 1 Summary of geometrical changes for each case

Case 1 The original geometry

Case 2
Elimination of the inner pilot swirler and

simplification of the inner flow path

Case 3
Case2 + Elimination of the outer pilot swirler

and simplification of the outer flow path

Case 4

Case3 + Merge of two different pilot passages

(inner + outer) into a simple passage with

the equivalent sectional area

Case 5 Case 4 + Elimination of the main swirler
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의 크기(maximum element size)는 가장 복잡한 형상을 갖

고 있는 Case 1을 기준으로 각 Case별로 격자 테스트를

통해 결정되었다. 여기서 기준이 되는 최대 격자 크기는

2.84 mm이며, Case 1-5의 격자수는 각각 258,687,

169,487, 161,971, 150,445, 145,607개로서, 형상의 단순화

가 이루어질수록 격자의 단순화 또한 이루어지므로, 해당

격자의 개수는 이전 보다 작아지며, 이는 참고문헌(10)에서

언급한 것과 같이 해석 시간에 영향을 미칠 수 있다.

2.3 동일한 싱글 노즐이 적용된 Lab-scale 자발 불

안정 시험 리그에서의 음향장 모델링

Ahn 등(14)은 앞 절에서 소개한 동일한 형상의 싱글 노

즐을 사용하여 Lab-scale의 자발불안정 시험 리그를 구

성하였으며, 연소기 전체 길이를 변화시켜 가면서 자발

불안정이 나타나는 주파수를 실험적으로 계측하였다.

해당 시스템에서는 공기 및 연료가 혼합되며 노즐을 포

함하는 혼합 영역(plenum)의 길이는 약 0.45 m이며, 연

소실을 포함한 화염 튜브의 영역까지의 길이는 1.0 m부

터 2.2 m까지 0.3 m 간격으로 변화시킬 수 있도록 구성

하였다. 세부적인 연소시스템의 개략도는 Fig. 4와 같다.

본 연구에서는 실험에서 계측된 불안정 주파수 결과와

음향 모델링 결과를 비교하여, 단순화된 노즐의 형상이

음향장에 어떤 영향을 미치는지 결과를 도출하였다. 

혼합실(plenum)과 노즐(nozzle)은 연소전의 공기의 물

성치가 고려되었고, 연소실(combustor chamber) 및 화염

튜브(flame tube)에는 실험에서 측정된 연소가스의 온도

에 해당하는 물성치가 고려되었다. 또한 입구 및 출구의

경계조건은 각각 닫힌 경계조건(closed condition)과 열

린 경계조건(open condition)이 고려되었다.

3. 결과 및 고찰

3.1 노즐 고유의 음향해석 결과

Figure 5(a)는 기준이 되는 Case 1에 대한 노즐 고 의

Fig. 3 Schematics of computational mesh: (a) Case 1, (b)

Case 4, (c) Case 5

Fig. 4 Schematics of lab-scale gas turbine combustor for the experiments(14) (top) and the numerical simulation (bottom).
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3D 음향 해석 결과로서, 각각 첫번째 모드의 길이 방향

(1st longitudinal, 1L)과 원주 방향 (1st circumferential

mode, 1C)의 동압 분포를 나타낸 것이다. 특히 노즐 입

구와 출구를 음향학적으로 열린 경계 조건을 적용하였

기 때문에 입출구에서 압력 노드(pressure node)가 존재

하는 것을 확인할 수 있다. 기준이 되는 Case 1의 해석

결과, 1L은 4,241 Hz, 1C는 4,925 Hz로 계산되었다. 또

한 Fig. 5(b)는 Case 1과의 동압 분포를 비교하기 위해

도식화한 것으로서, Case 1과 유사한 1L, 1C 음향 모드

를 갖는 것을 확인할 수 있다.

Table 3은 노즐의 단순화 과정이 3D 음향 해석을 통

하여 얻어진 공진 주파수에 미치는 영향을 요약한 결과

이다. 표에서 보이듯이, Case 1에서부터 Case 5로 갈수

록 해석 대상의 구조가 단순해 지고, 이에 따라 격자수

가 감소함으로써, 해석에 소요되는 시간이 비례하여 줄

어듬을 확인할 수 있다. 또한, 보조 유동 경로 및 동일

공간에서의 스월러를 단순화한 Case 4까지는 Case 1으

로부터 공진주파수의 큰 차이없이(1L모드의 경우 -1.4%,

1C 모드의 경우 +1.6%) 계산 시간을 단축할 수 있는 장

점이 있는 것으로 나타났다. 하지만 주유동 경로에서의

스월러를 제거할 경우 (Case 5), 특히 원주 방향 모드에

서 주파수 차이가 커지는 것을 확인하였다. 이는 상대적

으로 보조유동 유로(pilot flow path)에 비하여 넓은 면

적을 차지하는 주유동 유로(main flow path)의 스월러가

차지하고 있던 공간의 유무에 따라, 원주 방향으로 전파

하는 음파의 이동 거리에 더 큰 영향을 미치기 때문이

라고 판단된다. Table 3의 결과로부터 계산의 복잡성,

Table 2 Operating conditions and gas properties

Unburnt

 gas

Burnt gas 1

(Combustor 

chamber)

Burnt gas 2

(Flame

 tube)

Operating condition

Temperature (K) 473 1,953 1,223

Operating pressure 

(bar)
1

Gas properties

Density (kg/m3) 0.746 0.181 0.289

Speed of sound (m/s) 432 836.2 681.3

Specific heat ratio 1.387 1.322 1.247

Fig. 5 Calculation results of 1st longitudinal and 1st cir-

cumferential modal shape for (a) Case 1 and (b)

Case 5

Table 3 Simplification effects of nozzle geometry on the predicted resonance frequency and required calculation time

Case 1 Case 2 Case 3 Case 4 Case 5

1st Longitudinal Mode

Resonant frequency (Hz) 4,241 4,233 4,230 4,180 4,127

Error (%) - -0.2 -0.2 -1.4 -2.7

1st Circumferential Mode

Resonant frequency (Hz) 4,925 4,926 4,961 5,006 5,143

Error (%) - 0.0 +0.7 +1.6 +4.4

Required calculation time 1 0.87 0.63 0.50 0.43
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소요 시간과 정확도 등을 고려하였을 때, 본 형상의 노

즐에서는 Case 4가 가장 적절한 선택이라고 보여진다.

단, 이 경우에도 실제 노즐의 형상을 그대로 음향 해석

하였을 때와 비교할 때, 1C 모드에서 최대 1.6%의 오차

가 존재하게 된다.

3.2 Lab-scale 연소기 리그에서의 음향해석 결과

앞 절의 결과로부터 실제 노즐인 Case 1과 단순화된

Case 4의 노즐 형상을 이용하여, 자발 불안정 Lab-scale

에서의 실험 데이터와 비교하였다.

Table 4는 본 절의 결과를 나타낸 것으로서, 실제 실

험(14)에서 화염 튜브와 연소실의 길이를 1.6 m부터 0.3 m

간격으로 2.5 m까지 변화시켰을 때, 각 길이에서 자발

불안정 실험을 통해 길이 방향의 첫번째 모드인 불안정

공진 주파수의 값을 얻었고, 이를 비교하는 값으로 표기

하였다. 또한 Case 1의 노즐과 Case 4의 노즐을 적용하

여 계산한 공진주파수가 두가지 경우 모두 동일한 값을

얻는 것을 확인함으로써, 실제 해석에 있어 노즐 형상의

단순화가 미치는 영향이 적다는 것을 정량적으로 확인

할 수 있었으며, 이때의 모드 형상 또한 각 길이에 대해

길이방향으로 첫번째 음향모드가 동일하게 나타나는 것

을 확인할 수 있었다. 대표적으로 Fig. 6에서는 연소기

길이 1.9 m일때의 모드 형상을 나타낸 것이며, 다른 연

소기 길이에서도 동일한 모드 형상이 예측되었다. 이때

Case 1과 Case 4의 해석 결과는 동일한 모드에서 동일

한 주파수가 계산되는 것으로 나타났다. 반면에 노즐 형

상을 단순화함으로써, 계산시 소요되는 시간은 20 % 이

상 줄어들게 되었다.

그러나, Table 4에서 보이듯이 노즐 단순화에 따른 해

석 결과의 차이는 없었지만, 실험 결과와 Case 1과 4의

주파수는 연소실 길이에 따라 변화하지만 최대 24% 수

준의 오차가 있는 것으로 나타났다. 이러한 실험과 현재

의 모델링 결과에 있어서 주파수 차이의 주된 원인 중

에 하나로는 본 결과에 적용된 반사계수의 영향이 클

것으로 판단된다. Kim 등(8)의 연구에서 보이듯이 연소

불안정 모델링시에 입출구 음향 경계 조건은 불안정의

주요 특성(예, 주파수, 성장률)의 예측 정확도에 매우 큰

영향을 미치는 변수이다. 현재의 연구에서는 참고문헌(14)

의 결과에서 반사계수의 측정 결과가 제시되어 있지 않

은 관계로, 임의의 입구 닫힌 경계 및 출구 열린 경계

조건을 가정하고 해석하였으나, 이에 대한 정확한 측정

데이터가 제시될 수 있다면 현재의 주파수 예측 오차는

크게 개선될 수 있을 것으로 기대된다. 또다른 오차의

원인으로서, 참고문헌의 실험에서 계측된 불안정 주파

Table 4 Frequency prediction results in a lab-scale combustor rig

1st Longitudinal Mode
Combustor Length

1.6 m 1.9 m 2.2 m 2.5 m

Resonant frequency (Hz)

Exp. 111 99 88 81

Case 1
94 80 69 61

Case 4

Error (%) Case 1& 4 -15 -19 -21 -24

Required calculation time
Case 1 1

Case 4 0.75

Fig. 6 Calculation result of 1st longitudinal modal shape at combustor length of 1.9 m.
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수는 연소실의 음향학적 특성과 화염의 동특성이 결합

된 폐회로(closed loop) 시스템의 불안정 결과인 반면에

해석상에 나타난 주파수는 단순하게 음향학적 특성만을

분석한 해당 연소기 길이에서의 공진 주파수를 의미한

다. Yoon 등(5)은 폐회로 시스템에서의 불안정 현상은 주

로 음향학적 특성에 의하여 결정되나, 해당 모드에서의

주파수는 화염의 동특성과 결합시에 서로 영향을 주고

받게 되어, 실제 불안정이 발생하는 주파수와 화염이 없

는 상태에서의 공진 모드의 주파수는 차이가 있을 수

있다고 밝힌 바가 있다. 끝으로, 현재의 모델링에서 연

소실의 온도는 Table 2에서 제시된 일정한 온도값이 적

용되었고, 이에 따른 균일한 연소실 내의 가스 물성치

(밀도 및 음속 등)가 적용되었다. 그러나 Kim 등(8)의 연

구에서는 연소실에서 화염면 이후로 반응장과 냉각공기

의 영향으로 연소실 전체에 걸쳐서 온도 구배가 존재하

고, 이는 가스물성치에 영향을 미치게 되며 연소불안정

주요 인자들(특히, 주파수)에 큰 영향을 초래할 수 있다

고 보고한 바가 있다. 이상에서 언급한 오차의 주된 원

인들은 향후 연구를 통하여 더욱 구체적으로 분석 및

개선해 나갈 예정이다.

4. 결 론

본 연구는 개발단계에 있는 항공용 가스터빈 연소기

의 열음향적 특성 해석을 위한 사전 연구 결과물로서,

단순화된 연소기 노즐의 형상이 음향장에 미치는 영향

에 대하여 상용 음향장 모델링 프로그램인 COMSOL

Multiphysics를 사용하여 해석을 진행하였다. 이를 위하

여 노즐의 형상을 단계적으로 단순화해 가면서 음향장

에 미치는 영향을 분석하였다. 해석 대상인 노즐의 단순

화 과정을 통하여 해석에 요구되는 격자개수 및 계산

시간과 계산 정확도를 종합하여, 실제 구조 대비 음향

해석을 위하여 최적화된 노즐의 형상을 제시할 수 있었

다. 현재 대상 노즐의 경우에 보조 유동(pilot flow) 경로

는 대폭 단순화하여도 정확도에 큰 차이가 없었던 반면

에, 주유동(main flow) 경로의 단순화는 상대적으로 음

향 예측 결과에 더욱 큰 영향을 미치는 것으로 나타났

다. 이번 연구에서 얻어진 음향 해석을 위한 노즐 형상

최적화 과정의 결과물은 향후 실제 엔진의 연소기 음향

해석과 1D 네트워크 열음향 모델 개발시에 기초 자료로

서 활용할 예정이다. 
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