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            초록
          
        

        
          Predicted partial load performance of gas turbines varies depending on the off-design analysis method of the turbine or the cooling air extraction modeling. This study aimed at investigating which analysis model can analyze partial load performance more accurately. In many previous studies, the turbine was assumed to be choked. In addition, a simplified extraction model was used in which cooling air was extracted only at the end stage of the compressor. These simplified models are indeed effective in high load ranges, where the compressor pressure ratio is high enough. However, they might not be feasible to use in the low load ranges. Therefore, in this study, partial load simulations were performed using two turbine models and accuracies were comparatively analyzed using filed operation data of an F-class gas turbine. In addition, the two cooling air extraction models were compared and the impacts of the cooling air property were analyzed. As a result, assuming choking, the mean error of the performance parameters was up to 14.7%, but the error was reduced to around 1% when using the turbine performance map. Also, by using the detailed extraction model, the mean error of the performance parameters was reduced by up to 0.7%p compared to the simplified extraction model, which enabled a more accurate analysis of actual operations.
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      1. 서	론
      최근 2030 국가 온실가스 감축목표 및 세계적으로 탄소중립에 대한 논의가 확산됨(1,2)에 따라 재생에너지를 이용한 발전이 증가(3)하고 있다. 하지만 재생에너지는 간헐적으로 전력을 생산하는 변동성과 불확실성의 문제가 있기에 유연하게 부하추종이 가능한 가스터빈을 활용하여 변동성 문제에 대응하고 있다(4). 재생에너지의 발전량이 계획 발전량에 대하여 하향 변동성을 나타내면 가스터빈의 발전량을 증가시킴으로써 부족한 전력수요를 해결할 수 있고, 반면 재생에너지의 발전량이 상향 변동성을 나타내어 계획 발전량을 초과할 경우 가스터빈의 발전량을 감소시킴으로써 이를 제한할 수 있다(5). 즉, 가스터빈은 전력수요의 잦은 변동(6)에 대응하기 용이하고 많은 시간 동안 부분부하 운전을 수행하고 있다. 따라서 가스터빈의 부분부하 성능을 분석하는 것은 중요한 요소이다.

      가스터빈은 부분부하 운전 과정에서 연료유량을 조절하여 출력을 제어한다. 또한 복합화력발전의 효율을 향상시키기 위하여 압축기의 가변 입구 안내깃(Variable inlet guide vane, VIGV) 각도를 조절하여 공기유량을 제어한다(7,8). 연료유량과 공기유량이 변화하면 터빈 출구 온도(Turbine exhaust temperature, TET), 압축기 출구 온도(Compressor discharge temperature, CDT), 압력비(Pressure ratio, PR) 등 가스터빈의 주요 성능 변수들에도 변화가 발생한다. 즉, 터빈 해석 모델이나 냉각공기 추기 모델과 같은 성능 해석 모델에 따라 출력과 효율 등 예측된 부분부하 성능에 영향을 미치게 된다. 따라서 탈설계 해석 모델링 또는 냉각 모델링을 적용함에 있어 주의가 필요하다.

      터빈 운전에 대한 정보가 없을 경우에 단순화를 위해서 터빈이 초킹(Choking)되어 운전하고 터빈 효율도 일정하다고 가정하기도 한다(9-11). 이 단순화 모델은 가스터빈이 높은 압력비의 운전상태 즉, 대체로 부하가 높은 상태에서 운전할 경우 큰 오차 없이 높은 정확도를 보인다. 하지만 낮은 압력비의 부분부하 운전에서는 실제로 터빈이 초킹되지 않을 뿐더러 효율 역시 감소할 것이다.

      터빈 냉각공기 추기를 고려함에 있어서도 충분한 설계 정보가 없을 경우에 Fig. 1과 같이 압축기의 끝단에서만 냉각공기를 추기하는 간소화된 추기 모델을 이용한다. 이러한 단순화된 모델링은 출력이 충분히 높은 운전 구간에서는 성공적으로 사용되기도 한다(12-14). 그러나 저부하 구간에서는 가스터빈이 낮은 유량으로 운전하기 때문에 열 균형(Heat balance)을 맞추기 위해 냉각공기의 물성치가 상대적으로 더 중요해진다(15). 따라서 Fig. 2에 예시한 바와 같이 냉각공기를 압축기의 끝단만이 아닌 중간단에서도 추기하는 구체화된 추기 모델링의 필요성이 높다.

      
        
        

        Fig. 1 
				
        

        
          Simplified cooling air extraction gas turbine model
        
        

        

      

      
        
        

        Fig. 2 
				
        

        
          Detailed cooling air extraction gas turbine model
        
        

        

      

      본 연구에서는 터빈 해석 모델과 냉각공기 추기 모델에 따른 부분부하 성능 모사 정확도를 비교분석하고자 하였다. 터빈 해석 모델 측면에서는 무차원유량과 터빈 효율이 감소하는 현상을 반영할 수 있는 터빈 성능 선도(Performance map)를 사용한 터빈 해석 모델과 단순화된 초킹 가정 해석 모델을 비교하였다. 냉각공기 추기 모델 측면에서는 Fig. 2와 같은 구체화된 냉각공기 추기 모델과 Fig. 1과 같은 간소화된 추기 모델을 이용한 해석 결과를 비교하였다. 그 후 종합적으로 어떠한 성능 해석 모델이 가스터빈의 부분부하 운전을 더 상세하게 모사할 수 있는지 제안하였다.

    

    

  
    
      2. 시스템 모델링
      
        2.1 개요
        가스터빈 부분부하 운전 모사 정확도를 비교하기 위해 두 가지의 터빈 해석 모델과 두 가지의 냉각공기 추기 모델을 이용하였다. Table 1에는 가스터빈 성능 해석 모델에 대하여 총 4가지의 Case로 분류하여 나타내었다.

        
          Table 1 
				
          

          
            Cases of the gas turbine performance analysis model
          
          

        

        
          
            
              	Case
              	Cooling air extraction modeling
              	Turbine analysis method
            

          
          
            	1
            	Simplified extraction
            	Choking assumption
          

          
            	2
            	Simplified extraction
            	Turbine performance map
          

          
            	3
            	Detailed extraction
            	Choking assumption
          

          
            	4
            	Detailed extraction
            	Turbine performance map
          

        

        

        각 Case에 대한 설계 모델링과 탈설계 모델링에 사용한 프로그램은 MATLAB(16)을 이용하여 개발한 In-house program이다. 구성부 해석에는 질량보존법칙 및 에너지보존법칙을 적용하였고, 공기, 연료 및 연소가스와 같은 작동유체는 이상 기체 혼합물로 가정하였다. 연료는 저위발열량이 49,299 kJ/kg인 천연가스(메탄 91.33%, 에탄 5.36%, 프로판 2.14%, 부탄 0.95%, 질소 0.22%)를 사용하였으며, 연료는 연소기에서 완전 연소되는 것으로 가정하였다.

      

      
        2.2 터빈 모델
        
          2.2.1 터빈 설계 모델링
          가스터빈의 고온부품인 터빈은 압축기에서 추기한 냉각공기가 터빈의 노즐과 로터에 주입되도록 문헌(17)을 참고하여 Fig. 3과 같이 모델링하였다. Case 1∼4에 사용된 터빈 모델링은 하나의 단으로 이루어져 있고 그 합리성은 다양한 연구들(18-20)을 통해 검증되었다. Case 1, 2의 간소화된 추기 모델의 경우, 터빈의 노즐과 로터 냉각을 위해 압축기의 끝단에서만 추기된 냉각공기가 사용되었다. 반면, Case 3, 4의 구체화된 추기 모델의 경우에는 압축기 끝단과 중간단에서 추기한 냉각공기가 각각 터빈의 노즐과 로터 냉각으로 사용되었다.

          
            
            

            Fig. 3 
				
            

            
              Schematic of coolant flow at single-stage turbine
            
            

            

          

          로터에서는 터빈이 팽창하며, 연소기 출구로부터 주입된 주 유로의 혼합가스와 냉각에 사용된 노즐 냉각공기가 팽창과정에 관여한다. 또한 로터 냉각공기 중 로터 입구(a) 위치에 주입된 유량도 터빈 팽창 일에 관여한다. 로터 출구(b) 위치에 주입된 로터 냉각공기는 팽창 일에 관여하지 않는다. 이때 터빈의 로터 입구와 출구에 주입된 유량은 동일하다고 가정하였다. 터빈의 출력은 식 (1)로 정의되며, 터빈의 등엔트로피효율은 냉각의 영향을 받지 않는 로터 팽창 과정에 대하여 식 (2)와 같이 적용하였다.
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          2.2.2 초킹 가정을 이용한 터빈 해석 모델
          초킹 가정을 이용한 해석 모델은 터빈이 전체 압력비에 대하여 초킹되어 운전하는 것으로 가정하였다. 터빈의 탈설계해석 시, 전체 압력비에 대하여 준무차원유량이 일정하도록 계산하는 식 (3)과 초기 설계점의 터빈 효율로 유지되는 식 (4)를 사용하였다.
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          2.2.3 성능 선도를 이용한 터빈 해석 모델
          터빈 성능 선도를 이용한 해석 모델은 Fig. 4와 같이 무차원 파라미터로 구성된 선도를 사용하였다. 성능 선도에 사용된 무차원 파라미터들은 식 (5)∼(8)과 같이 무차원화된 회전속도(Normalized corrected speed, NCS), 유량(Normalized corrected flow, NCF), 압력비(Normalized pressure ratio, NPR) 및 효율(Normalized efficiency, NEFF)로 구성된다. 탈설계 과정에서 작동점은 터빈 성능 선도와 압축기 성능 선도의 매칭(Matching)과정(21)에 의해 결정된다.

          
            
            

            Fig. 4 
				
            

            
              Performance map of the turbine.
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        2.3 압축기와 냉각공기 추기 모델
        
          2.3.1 간소화된 추기 모델
          간소화된 추기 모델은 흡입된 공기가 모두 압축기에서 압축되는 것으로 해석한다. 또한 냉각공기는 압축기의 끝단에서만 추기하며, 추기된 냉각공기의 물성치는 압축기 출구의 물성치와 동일하다. 추기된 냉각공기는 터빈 노즐과 로터 입출구에 나누어 주입된다. 설계점에서 터빈 냉각을 위해 사용되는 냉각공기의 유량은 터빈 입구 온도(Turbine inlet temperature, TIT)와 터빈 로터 입구 온도(Turbine rotor inlet temperature)를 이용하여 계산하였다. 터빈 노즐 냉각에는 TIT 정보를 이용하여 압축기 입구 유량의 7.0%가 사용되었고, 터빈의 로터 입구 냉각에는 TRIT 정보를 이용하여 6.2%의 유량이 사용되었다. 또한 터빈의 로터 출구 냉각은 로터 입구 냉각에 사용된 유량과 동일한 6.2%의 비율을 적용하였다. 압축기의 소모 동력은 식 (9)를 사용하였고 등엔트로피효율은 식 (10)을 이용하여 계산하였다.
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          2.3.2 구체화된 추기 모델
          구체화된 추기 모델은 냉각공기의 추기 위치에 따라 물성치를 다르게 모델링한다. 분석한 대상 가스터빈의 압축기는 18단으로 구성되며 추기 위치는 중간단인 13단, 17단, 그리고 끝단인 18단이다. 끝단에서 추기되는 냉각공기의 물성치는 압축기 출구의 압력과 온도와 동일하다. 중간단에서 추기되는 냉각공기의 압력과 온도는 단의 압력비를 동일하게 가정한 식 (11)과 폴리트로픽 효율을 이용한 식 (12)를 통해 계산하였다. 터빈의 노즐 냉각은 간소화된 추기 모델과 동일하게 압축기의 끝단에서 추기된 냉각공기가 사용된다. 반면 로터 냉각의 경우 17단에서 추기된 냉각공기는 로터 입구 냉각으로 사용되고 13단에서 추기된 냉각공기는 로터 출구 냉각으로 사용된다. 터빈 냉각에 사용되는 냉각공기의 유량은 간소화된 추기 모델과 동일한 TIT와 TRIT의 정보를 이용하였다. 터빈의 노즐 냉각에는 압축기 입구 유량의 7.0%, 로터 입출구 냉각에는 각각 6.2%의 유량이 사용되었다. 구체화된 추기 모델에서 압축기 소모 동력은 식 (13)과 같이 중간단에서 추기되는 냉각 유량을 고려하여 계산하였다.
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          2.3.3 압축기 탈설계 모델링
          압축기의 탈설계 해석에는 Fig. 5에 나타낸 성능선도가 사용된다. 성능선도는 식(5)~(8)로 표현된 무차원 파라미터들도 구성하였다. 부분부하 운전 시 공기유량을 조절하기 위하여 VIGV를 사용한다. VIGV 각도가 닫히며 압축기 입구 공기유량이 감소하는 물리적 현상을 해석하기 위하여 압축기 성능 선도를 스케일링(22)하는 방법을 사용하였다. 식 (14)∼(16)에서 각 스케일링 팩터(Scaling factor)는 유량, 압력비, 효율이 감소하는 것을 반영한다. 각 스케일링 팩터는 VIGV 각도에 따라 비례하여 변화하도록 설정하였다.
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              Performance map of the compressor
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          2.3.4 냉각 유량 탈설계 해석
          탈설계 해석 시 압축기 입구 공기유량 대비 터빈의 노즐 및 로터 냉각에 사용된 유량의 비율은 식(17)과 같이 설계점에서의 비율과 동일하다고 가정하였다.
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        2.4 대상 가스터빈 및 설계점 모사
        대상 가스터빈은 ISO 외기조건(15℃, 101.325kPa, 60% R.H.) 및 정격회전속도 3600rpm에서 최대 출력이 164.6MW인 F급 가스터빈이다. 가스터빈의 설계점은 실제 운전데이터를 참고하여 모사하였다. Table 2에는 운전데이터의 설계점과 함께 In-house program을 이용하여 모사한 구체화된 추기 모델과 간소화된 추기 모델의 설계점을 나타내었으며, 시스템 출력과 효율은 식 (18), (19)를 이용하여 계산하였다. 추기 모델에 따라 압축에 필요한 동력에 차이가 발생하였고, 이로 인하여 간소화된 추기 모델의 압축기 소모 동력은 구체화된 추기 모델에 비하여 4.4MW 더 높았다. 또한 간소화된 추기 모델은 구체화된 추기 모델보다 30.4kJ/kg 더 높은 엔탈피의 로터 입구 냉각공기가 사용되어 터빈 팽창 직전 온도가 1.5℃ 더 높았다. 이로 인하여 두 추기 모델이 동일한 출력과 효율을 나타낼 때 간소화된 추기 모델은 구체화된 추기 모델보다 터빈 등엔트로피효율에서 1.1%p 더 높은 상태로 계산되었다.

        
          Table 2 
				
          

          
            Design parameters of F-class gas turbine of field data and simulation model
          
          

        

        
          
            
              	Parameters
              	Field data
              	Detailed extraction model
              	Simplified extraction model
            

          
          
            	Inlet condition
            	ISO condition (15℃, 101.325kPa, 60% R.H)
          

          
            	Pressure ratio
            	14.9
            	14.9
            	14.9
          

          
            	Fuel flow rate (kg/s)
            	9.05
            	9.05
            	9.05
          

          
            	Turbine inlet temperature (℃)
            	N/A
            	1397
            	1397
          

          
            	Turbine exhaust gas temperature (℃)
            	606.2
            	606.2
            	606.2
          

          
            	Turbine isentropic efficiency
            	N/A
            	0.910
            	0.921
          

          
            	Total cooling fraction (%)
            	N/A
            	19.4
            	19.4
          

          
            	Net power (MW)
            	164.6
            	164.6
            	164.6
          

          
            	Net efficiency (%)
            	36.9
            	36.9
            	36.9
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        2.5 부분부하 운전 과정
        부분부하 운전은 대상 가스터빈의 실제 운전데이터와 문헌(23)의 부하 조절 방식을 참고하여 최대 출력인 전부하부터 최소부하까지 부하를 낮추는 운전과정을 모사하였다. Fig. 6은 부분부하 운전 과정에서 터빈 출구 온도, 압축기 출구 온도, 압력비, 연료유량의 변화를 나타내었다. 초기 설계점인 전부하부터 연료유량을 조절하여 부하를 감소시키고 동시에 VIGV 각도를 닫음으로써 TET가 증가한다. TET는 제한 온도인 650℃에 도달할 때까지 증가한다. TET는 부하 약 56%부터 VIGV 각도가 최대한으로 닫히는 부하 약 28%까지 유지된다. 그 후 연료유량만을 조절하여 최소부하인 약 3.8%까지 부하를 낮춘다.

        
          
          

          Fig. 6 
				
          

          
            Partial load operation process of field data
          
          

          

        

      

      
        2.6 성능 선도 수정 과정
        실제 성능 선도는 가스터빈 제조업체로부터 제공되지 않아 기존의 성능 선도를 이용하여 대상 가스터빈에 유효한 성능 선도로 수정(adaptation)(24)하여야 한다. 압축기의 압력비 성능 선도에서는 VIGV 각도에 따라 유량과 압력비가 유사한 변화를 나타내기에 유량과 압력비에 해당되는 스케일링 팩터가 동일한 비율로 변화하여 선도가 스케일링 되도록 하였다. 효율 성능 선도의 경우, Fig. 7과 같이 VIGV 각도에 따른 스케일링 팩터의 변화율을 조절하여 기존의 압축기 효율보다 더 낮은 효율로 스케일링 되도록 수정하였다. 압축기 성능 선도 상 작동점은 선도가 스케일링되면서 동시에 이동한다. 효율 스케일링 팩터 수정 후, 작동점은 기존의 위치에서 변화하게 되고, 수정된 작동점을 통해 결정된 유량, 압력비, 효율을 통해 성능 변수들을 계산한다. 이는 압축기 성능 선도를 사용하는 Case 1∼4를 대상으로 수행되었다.

        
          
          

          Fig. 7 
				
          

          
            Adaptation process of the compressor efficiency map by scaling factor adjustment
          
          

          

        

        터빈 성능 선도는 탈설계 과정에서 스케일링 되지 않고 작동점이 선도 상에서 이동한다. 따라서 성능 선도의 형상 변화를 통해 작동점 이동에 변화를 주었다. 터빈이 높은 압력비 구간에서는 초킹되어 운전하는 현상을 고려하여 유량 성능 선도에 대한 별도의 수정과정을 거치지 않고, 효율 성능 선도에 대해서만 형상 변화를 수행하였다. 효율 선도는 Fig. 8과 같이 압력비가 감소할수록 기존보다 터빈 효율이 더욱 감소하도록 감소율을 적용하였다. 해당 과정은 터빈 성능 선도를 사용하는 Case 2와 Case 4를 대상으로 수행되었다. 수정된 작동점을 통해 계산된 성능 변수가 운전데이터와 비교하였을 때 1% 이내의 오차를 가지도록 압축기 효율 스케일링 팩터 조절과 터빈 효율 성능 선도의 형상변화를 수행하였다.

        
          
          

          Fig. 8 
				
          

          
            Adaptation process of the turbine efficiency map by changing shape of map
          
          

          

        

      

    

    

  
    
      3. 결과 및 논의
      
        3.1 성능 선도 수정 결과
        Case 2와 Case 4에 대하여 수정된 성능 선도를 사용하여 가스터빈의 부분부하 운전 모사 결과를 확인하였다. 그리고 성능 선도 수정 전 모사 결과와 함께 각 파라미터의 평균오차를 비교하여 오차 개선 정도를 확인하였다. 평균 오차는 평균절대비오차(MAPE)를 이용하여 계산하였으며, 부하 전체 범위에 대하여 운전데이터를 실제값으로 설정하고 성능 해석 모델을 이용한 결과를 예측값으로 설정하였다. 그 후 평균오차의 크기가 더 작은 모델을 모사 정확도가 우수한 모델로 평가하였다.

        Fig. 9에는 구체화된 추기 모델을 사용하는 Case 4에 대하여 성능 선도 수정 전과 수정 후의 TET, CDT, PR, 연료유량의 모사 결과를 운전데이터와 함께 나타내었다. 각 파라미터는 설계점에 대한 상대 값으로 나타내었다. 먼저 Case 4의 경우, VIGV 각도를 조절하여 TET를 제어하는 구간에서는 TET 모사 결과와 운전데이터 사이의 오차는 거의 없었다. 하지만 VIGV가 완전히 닫혀서 TET를 제어하지 않을 때, 수정되지 않은 성능 선도를 사용한 TET　모사 결과는 14.3%의 오차가 발생했다. 반면 수정된 성능 선도를 사용하면 오차는 0.4%로 감소하는 것을 확인할 수 있었다. 수정되지 않은 성능 선도를 사용한 경우, 전체 부하 구간에서 CDT, PR, 연료유량의 평균오차는 각각 1.1%, 4.4%, 6.5%였다. 반면 수정된 성능 선도를 사용하였을 때, CDT, PR, 연료유량의 평균오차는 각각 0.5%, 1.1%, 1.4%로 감소하는 것을 확인하였다. Case 2의 경우, 성능 맵 수정 후 TET, CDT, PR, 연료유량의 평균오차가 각각 1.1%, 0.5%, 1.2%, 1.3%로 감소하였다. 따라서 수정된 성능 선도는 대상 가스터빈의 부분부하 운전을 모사하는데 적합함을 확인하였다.

        
          
          

          Fig. 9 
				
          

          
            Partial load simulation results before and after adaptation to the performance map of case 4
          
          

          

        

      

      
        3.2 터빈 해석 모델에 따른 결과 비교
        터빈 성능 선도 해석 모델과 초킹 가정 해석 모델의 부분부하 운전 모사 정확도를 비교하였다. 먼저 비교대상인 두 해석 모델은 구체화된 추기 모델을 사용하는 Case 3, 4이다. 전부하부터 최소부하인 3.8%까지의 해석 결과를 운전데이터와 비교하여 주요 성능 변수들의 평균오차를 확인하였다.

        Fig. 10에는 두 해석 모델의 TET 모사 결과를 운전데이터와 함께 나타내었다. VIGV 각도 조절을 통하여 TET를 제어하는 구간에서는 두 해석 모델을 사용한 모사 결과와 운전데이터 간의 오차가 거의 없었다. 하지만 VIGV 각도가 최대한 닫히고 난 이후의 저부하 구간에서는 터빈 해석 모델에 따라 모사 정확도에 차이가 발생하였다. Case 4는 운전데이터와 비교하여 0.4%의 오차가 발생하였지만, Case 3의 경우 14.7%의 평균오차가 발생하였다.

        
          
          

          Fig. 10 
				
          

          
            Results of TET according to turbine analysis model
          
          

          

        

        Figs. 11, 12, 그리고 13에는 각각 CDT, PR, 연료유량에 대하여 터빈 해석 모델에 따른 결과를 운전데이터와 함께 나타내었다. Case 3의 경우, CDT는 1.1%, PR은 4.4% 그리고 연료유량은 6.2%의 평균오차가 나타났다. 이는 Case 4의 평균오차인 0.5%, 1.1%, 1.4%에 비해 높은 오차이다.

        
          
          

          Fig. 11 
				
          

          
            Results of CDT according to turbine analysis model
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 12 
				
          

          
            Results of PR according to turbine analysis model
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 13 
				
          

          
            Results of fuel flow rate according to turbine analysis model
          
          

          

        

        Figs. 14, 15에는 터빈 해석 모델에 따른 터빈의 무차원유량과 효율에 대한 결과를 나타내었다. 초킹을 가정하는 Case 3의 경우, 전체 부하 범위에서 터빈의 무차원유량과 효율이 설계점의 값을 유지하였다. 반면 터빈 성능 선도를 사용하는 Case 4의 결과에서는 부하가 낮아짐에 따라 해당 값이 설계점으로부터 선도를 따라 감소하였다.

        
          
          

          Fig. 14 
				
          

          
            Results of turbine normalized corrected flow according to turbine analysis model
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 15 
				
          

          
            Results of turbine normalized efficiency according to turbine analysis model
          
          

          

        

        터빈 성능 선도를 사용하는 Case 4는 부분부하 과정에서 낮은 터빈 효율로 인하여 특정 부하의 터빈 출력을 만족시키기 위한 연료유량이 Case 3에 비해 더 요구되었다. 따라서 Figs. 16, 17과 같이 부분부하 과정 중 터빈 성능 선도 모델이 초킹 가정 해석 모델에 비해 동일한 연료유량에서 시스템 출력과 효율이 더 낮았다.

        
          
          

          Fig. 16 
				
          

          
            Results of net power due to fuel flow rate reduction according to turbine analysis model
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 17 
				
          

          
            Results of net efficiency due to fuel flow rate reduction according to turbine analysis model
          
          

          

        

        추가적으로 Case 1, 2의 간소화된 추기 모델을 사용하였을 때 두 터빈 해석 모델에 따른 모사 정확도를 비교하였다. Case 1의 해석 결과에서 TET, CDT, PR, 연료유량의 평균오차는 각각 14.1%, 1.1%, 4.9%, 6.5%가 발생하였지만, Case 2의 해석 결과에서 1.1%, 0.5%, 1.2%, 1.3%가 확인되었다. 초킹을 가정한 터빈 해석 모델은 부하가 낮아질수록 운전데이터와의 오차가 점차 증가하였고 특히 저부하 구간에서 모사 정확도가 낮았다.

        가스터빈의 잦은 부하 변동 구간인 전부하부터 약 80% 부하까지는 두 터빈 해석 모델을 이용한 모사 결과에서 운전데이터와의 큰 오차가 발생하지 않았다. 이는 해당 구간에서 두 해석 모델이 유사한 터빈 효율을 나타내고 초킹 영역과 근접한 운전을 함으로써 높은 모사 정확도를 보였다. 그 후 부하가 낮아짐에 따라 터빈 성능 선도 해석 모델은 터빈 효율과 무차원유량의 감소를 반영하지만, 초킹 가정 해석 모델의 경우 터빈 효율과 무차원유량이 설계점의 값을 유지하면서 실제 운전과의 오차가 점차 증가하였다. 터빈 효율의 감소로 낮은 터빈 비출력을 갖는 터빈 성능 선도 모델은 탈설계 과정에서 더 많은 연료유량 및 터빈 입구 유량이 요구되었다. 이로 인하여 압축기 또한 많은 입구 유량이 요구되었고 초킹을 가정한 해석 모델보다 높은 압력비가 계산되었다. 결과를 통해 높은 부하 구간에서는 Case 1, 3과 같이 초킹을 가정하는 해석 모델을 사용하여도 충분한 성능 모사가 가능하였다. 반면 낮은 부하 구간에 대하여 성능 모사를 할 경우 Case 2, 4의 성능 선도를 사용하는 해석 모델이 더 높은 모사 정확도를 확보할 수 있었다.

      

      
        3.3 냉각공기 추기 모델에 따른 결과 비교
        앞서 수행한 연구에서 터빈 해석 시 성능 선도를 사용한 해석 모델이 더 높은 정확도를 보였다. 따라서 터빈 성능 선도를 사용하는 경우인 Case 2, 4에 대하여 냉각공기 추기 모델에 따른 부분부하 운전 모사 결과를 비교하였다.

        Fig. 18에는 저부하 구간에서 두 추기 모델의 로터 입구 온도에 대한 결과를 나타내었다. 로터 입구 온도의 경우 운전데이터 정보가 없기에 최소부하 3.8%에서 두 추기 모델의 온도를 비교하였다. Case 2의 경우 로터 입구 온도가 819.1℃이고 Case 4는 811.5℃로서 Case 2가 Case 4에 비해 로터 입구 온도가 7.6℃ 더 높았다.

        
          
          

          Fig. 18 
				
          

          
            Results of rotor inlet temperature according to cooling air extraction model at low-load range
          
          

          

        

        Figs. 19, 20에는 TET와 PR에 대한 두 추기 모델의 시뮬레이션 결과를 운전데이터와 함께 나타내었다. VIGV가 최대한 닫히는 약 28% 부하부터 최소부하 3.8%까지의 저부하 구간에서 운전데이터와의 평균오차를 비교하였다. 먼저 TET의 경우, Case 4는 0.4%의 평균오차가 확인되었다. 반면 Case 2는 1.1%가 확인되었다. PR의 경우, Case 2는 5.8%, Case 4는 6.3%의 평균오차가 확인되었다. 또한 최소부하에서 TET를 비교하였을 때, Case 2는 Case 4에 비해 6.0℃ 더 높은 상태가 확인되었다. 저부하 구간에서 CDT의 경우, 간소화된 추기 모델이 비교적 더 높은 것을 확인하였으나 두 모델간의 평균절대오차는 약 0.3℃로서 명확한 차이는 발생하지 않았다.

        
          
          

          Fig. 19 
				
          

          
            Results of TET according to cooling air extraction model at low-load range with field data
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 20 
				
          

          
            Results of PR according to cooling air extraction model at low-load range with field data
          
          

          

        

        동일한 터빈 해석 모델에서 냉각공기 추기 모델에 따른 부분부하 해석 결과를 비교하였을 때, Case 4의 구체화된 추기 모델이 Case 2의 간소화된 추기 모델에 비해 부분부하 운전 모사 정확도가 높았다. 구체화된 추기 모델은 간소화된 추기 모델에 비해 낮은 엔탈피의 냉각공기가 터빈에 주입되었다. 이는 전체 부하 과정에서 터빈 냉각에 효과적이며 로터 입구 온도와 터빈 출구 온도가 더 높은 경향을 보였다. 반면 압축기에서 흡입된 공기가 모두 압축되는 간소화된 추기 모델의 경우 부분부하 과정에서 압축기 소모 동력이 더욱 큰 수치를 나타낸다. 이에 따라 두 모델의 동일한 부하에서 간소화된 추기 모델의 터빈 입구 유량과 압축기 입구 유량이 상대적으로 더 많이 요구되며, 연료유량과 압력비가 구체화된 추기 모델에 비하여 더 높았다. 이로 인하여 Figs. 21, 22와 같이 저부하 구간에서 동일한 연료유량이 사용될 경우 구체화된 추기 모델의 시스템 출력과 효율이 더 높았다.

        
          
          

          Fig. 21 
				
          

          
            Results of net power due to fuel flow rate reduction according to turbine analysis model
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 22 
				
          

          
            Results of net efficiency due to fuel flow rate reduction according to turbine analysis model
          
          

          

        

      

    

    

  
    
      4. 결	론
      발전용 가스터빈의 터빈 해석 모델과 냉각공기 추기 모델에 따른 부분부하 운전 모사 정확도를 비교하였다.

      먼저, 터빈 해석 모델에 따른 모사 정확도를 비교하였을 때, 전부하부터 잦은 부하 변동 구간인 부하 80%까지는 터빈 성능 선도 해석 모델과 초킹 가정 해석 모델을 이용한 부분부하 해석 결과가 실제 운전과 유사하였다. 그러나 부하 80%이하 구간에서는 터빈 성능 선도 해석 모델은 부분부하 과정에서 터빈 효율과 무차원유량의 감소를 반영하였다. 이는 터빈 효율과 무차원유량이 설계점의 값을 유지하는 초킹 가정 해석 모델에 비해 높은 정확도를 보였다.

      다음으로 냉각공기 추기 모델에 따른 결과를 비교하였다. 구체화된 추기 모델은 간소화된 추기 모델에 비해 더 낮은 엔탈피의 냉각공기가 터빈 냉각에 사용되었다. 또한 간소화된 추기 모델은 동일 부하에서 더 높은 압축기 소모 동력을 갖는다. 이로 인하여 간소화된 추기 모델은 부하가 낮아질수록 터빈 출구 온도, 압력비 등 성능 변수들의 모사 정확도가 구체화된 추기 모델에 비해 낮았다.

      실제 가스터빈의 부분부하 운전을 모사할 때, 초킹을 가정하여 해석할 경우 주요 성능 변수들의 평균오차가 최대 14.7%가 발생하였지만, 터빈 성능 선도를 사용할 경우 1% 내외로 오차를 감소시킬 수 있었다. 또한 구체화된 추기 모델을 사용함으로써 저부하 구간에서 주요 성능 변수들의 평균오차가 최대 0.7%p 감소하였으며, 최소부하에서는 로터 입구 온도와 터빈 출구 온도가 각각 7.6℃ 6.0℃ 더 낮아지게 되어 실제 운전에 대한 더욱 상세한 모사가 가능하였다. 모사 정확도가 우수한 터빈 성능 선도 해석 모델과 구체화된 추기 모델을 선정함으로써 낮은 유량으로 운전하는 가스터빈의 시동 및 정지과정이나 하부사이클에 대한 해석이 필요한 경우 더 정확한 성능 정보를 제공할 수 있을 것으로 기대된다.

    

    

  
    
      Nomenclature
      
        
          	
          	
        

        
          	
            m˙ : 
          
          	
            mass flow rate [kg/s]
          
        

        
          	
            W˙ : 
          
          	
            power [kW]
          
        

        
          	
            η : 
          
          	
            efficiency
          
        

        
          	
            h : 
          
          	
            enthalpy [kJ/kg]
          
        

        
          	
            R : 
          
          	
            gas constant [kJ/kg⋅K]
          
        

        
          	
            T : 
          
          	
            temperature [K]
          
        

        
          	
            P : 
          
          	
            pressure [kPa]
          
        

        
          	
            NCS : 
          
          	
            normalized corrected speed
          
        

        
          	
            NCF : 
          
          	
            normalized corrected flow
          
        

        
          	
            NPR : 
          
          	
            normalized pressure ratio
          
        

        
          	
            NEFF : 
          
          	
            normalized efficiency
          
        

        
          	
            M : 
          
          	
            corrected flow
          
        

        
          	
            PR : 
          
          	
            pressure ratio
          
        

        
          	
            γ : 
          
          	
            specific heat ratio
          
        

        
          	
            sf : 
          
          	
            scaling factor
          
        

        
          	
            VIGV : 
          
          	
            variable inlet guide vane
          
        

        
          	
            LHV : 
          
          	
            lower heating value [kJ/kg]
          
        

        
          	
            α : 
          
          	
            angle [°]
          
        

        
          	
            ∆ : 
          
          	
            difference
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