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1. 서  론 

고효율 터빈엔진은 높은 터빈 입구온도로 인한 고온 환경

에서 블레이드를 보호하기 위해 냉각기술을 적용하고 있다. 

막냉각 방법은 이를 위한 기법 중 하나로, 냉각유체로 날개

표면에 얇은 막을 형성하여 날개가 고온의 작동유체에 직접 

접촉하는 것을 막아준다. 이 때 냉각유체는 날개 내부로 유

입되어 날개표면에 존재하는 홀을 통해 분사된다. 이들 홀 

대부분은 고온과 기계적 스트레스로부터 구조적 건전성을 

유지하기 위해 날개표면에 각도를 가지는 원형의 형태를 띠

고 있다(1,2). 

막냉각 기법의 냉각성능을 향상시키기 위해서는 날개표면

으로 나오는 냉각유체가 홀에서부터 하류까지 날개표면을 골

고루 잘 흘러내리도록 해야 한다. 그런데 날개 내부와 표면을 

관통하는 냉각홀의 형상으로 인해 날개표면으로 나온 냉각유

체는 주유동과 만나 혼합되고 와류가 발생한다. 특히 냉각홀

이 주유동 방향으로 기울어져 있는 경우 서로 반대방향으로 

회전하는 와류쌍(Kidney vortex pair)이 발생하는데 이것은 

고온의 주유동을 날개표면으로 보내고 냉각유체가 표면에서 

떨어져 나가도록 만든다(3). 이러한 현상은 냉각성능을 저하시

키는 원인으로 이를 억제하는 방법을 찾기 위해 수치해석을 

이용한 접근법을 많이 사용한다. Reynolds Averaged Navier 

-Stokes(RANS) 해석을 수행(4,5)하는 것이 일반적이지만, 최

근에는 대규모 병렬계산이 가능해짐으로써 Large Eddy 

Simulation(LES), Detached Eddy Simulation (DES) 등과 

같이 대와류를 직접 해석하는 방법이 이용되고 있다(6).

이와 관련하여 1∼3개의 냉각홀을 터빈에 배치하여 LES

를 적용하는 연구가 수행되고 있다. Al-Zurfi 등(7)은 3개의 

냉각홀을 1-1/2 터빈단에 배치하여 LES 해석을 통해 와류를 

감소시킬 수 있는 방법을 연구했다. Fan 등(8)은 스케일업된 

C3X 터빈 베인의 막냉각홀에 대해 LES 해석을 수행하여 유

동구조 및 영향에 대해 분석하였다. 또한 평판에 막냉각 홀
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ABSTRACT

This research applied the large eddy simulation(LES) to the turbine nozzle with the fan-shaped cooling hole and investigated 

the flow field around the cooling hole installed on the nozzle vane. To this end, the numerical analysis using commercial 

software was performed, and time averaged LES　results were　compared with results of Reynolds averaged Navier-Stokes 

(RANS). From these results, it was confirmed that LES predicted that the temperature on the pressure side is lower than RANS 

and that of the suction side is higher. This is the reason that LES produces the flow characteristics which RANS does not 

represent. At the pressure side, LES captured the flow moved from the cooling hole outlet to the inside the hole. Therefore, 

discharged coolant is closer to the vane surface and the temperature predicted by LES is lower than RANS. At the suction side, 

because LES depicted the separation around the cooling hole outlet, the coolant lifted off and the temperature on the vane 

surface was higher than RANS.



전상욱ㆍ강영석ㆍ이동호

6 한국유체기계학회 논문집: 제23권, 제4호, 2020

이 존재하는 모델에 LES를 적용하여 막냉각홀만의 특성을 

분석하려는 시도도 많이 이루어지고 있다. Graf(4)는 막냉각 

해석을 위한 LES 해석솔버를 개발하여 평판에 막냉각홀이 2

개인 모델에 적용하였다. 이로부터 냉각성능에 영향을 미치

는 인자를 도출하였다. 강영석 등(6)은 팬형상의 평판 막냉각

홀에 대해 난류모델에 따른 RANS 및 LES 해석을 수행하여 

그 결과를 비교하였다. 한편 막냉각 해석과 관련하여, 비록 

LES를 적용하지는 않았지만, 비정상 RANS 해석을 실제 터

빈에 적용한 연구도 있다. Wang 등(9)은 입구유동의 비정상 

특성과 불균일성이 E3 고압터빈에 적용된 막냉각 성능에 미

치는 영향에 대해 연구하였다. 이상에서 살펴본 바와 같이 

막냉각홀의 수치해석과 관련된 연구는 막냉각홀에서의 유동

에 초점이 맞춰져 있어 평판 혹은 터빈날개에 1∼3개의 작은 

수의 막냉각홀을 설치한 경우가 많다. 실제 터빈에서는 막냉

각홀이 종횡으로 여러 개 설치되어 서로 영향을 미칠 수 있

는 환경임에도 이에 대해 LES를 적용한 연구가 아직 미진한 

상태이다.     

본 연구에서는 막냉각홀을 가지고 있는 고압냉각터빈에 

대해 LES의 적용 가능성을 검토하고자 한다. 이를 위해 강

영석 등에 의해 개발된 고압터빈 노즐(10-14)을 대상으로 LES 

해석을 수행하고 RANS 결과와 비교분석할 것이다. 또한 이

들 결과로부터 실제 터빈형상에 있는 냉각홀 주위의 유동패

턴을 분석하고자 한다.

2. 접근 방법

2.1 터빈노즐 형상

본 연구의 대상은 10,000 lbf 급 가스터빈엔진의 1단 고압

터빈노즐로 275mm의 반지름, 56개의 베인, 20mm의 스팬

길이를 가지고 있다. Fig. 1은 해당 터빈노즐과 그 냉각계를 

나타내는 것이다. 냉각계에는 2개의 분리된 냉각유로가 있고 

베인 바깥과 연결된, 즉 터빈노즐 주유로와 연결된 냉각홀이 

7개 열로 존재한다. 전연부 근처에 있는 냉각유로에는 냉각유

체의 혼합이 잘 발생하도록 페데스탈(pedestal)이 설치되어 

있고, 다른 냉각유로에는 압력면에 터뷸레이터(turbulator)를 

설치하여 압력면 쪽의 냉각홀로 냉각유체의 일부가 흐를 수 

있도록 하였다. 또한 나머지 냉각유체는 충돌홀(impinging 

hole)을 지나 후연(trailing edge)부 페데스탈(pedestal)을 

거치면서 흡입면 쪽을 냉각하고 후연에 위치한 슬롯(slot)을 

통해 토출된다. 여기서 주유로로 냉각유체가 토출이 가능한 

냉각홀은, Fig. 1과 같이 스팬방향으로는 구분 없이, 압력면

에 위치한 것은 전연(leading edge)쪽에서부터 PS1∼PS3, 

전연부에 위치한 것은 LE1, 흡입면은 SS1, 후연부에는 slot

으로 표기하겠다.

Fig. 1 Nozzle vane and cooling system configuration

2.2 격자구성 및 해석조건 설정

터빈 노즐 주위의 유동 특성을 분석하기 위해 Navier- 

Stokes 방정식을 이용하여 3차원 압축성 유동해석을 수행하

였다. 이를 위해 Fig. 2와 같이 노즐 날개 표면의 팬형상 및 

원형 냉각홀과 냉각유로의 페데스탈, 충돌홀, 터뷸레이터과 

같은 복잡한 구조물에 대해 삼각형 격자를 생성하였으며, 벽

면에 20개의 프리즘 레이어를 쌓았다. 이 때 날개표면에서의 

y+는 1이하이고, 유동방향(streamwise)으로 ∆x+는 200, 스

팬방향으로 ∆z+는 60으로 총 4,600만개의 셀을 가지는 격

자계를 구축하였다.

본 연구에서는 수치해석을 위해 상용 소프트웨어인 CFX 

v16을 이용하였으며, LES 해석에서는 WALE 아격자(sub- 

grid) 모델을, RANS 해석에서는 SST k-ω 모델을 사용하였

다. 특히 LES 해석 시 대류항 차분에 중앙차분법을 적용하였

고, 시간 간격은 Courant 수가 1이 넘지 않도록 10-7초로 설

정하였다. 이상은 선행연구(6)에서 제안하고 있는 막냉각홀에 

대한 해석모델과 격자수준을 따른 것으로, 해당문헌에 의하

면 시험과 해석의 결과가 상당히 일치하고 있어 본 터빈노즐

을 대상으로도 적합하다고 판단하였다.

한편 경계조건은 Fig. 3과 같이 주 유동 입구에서 전압력

과 전온도 조건을 주었으며, RANS 해석을 위해 난류강도 5%

와 점성도비(viscosity ratio) 10으로 설정하였다. 특히 전온

도 조건은 노즐 스팬방향으로 평균 1673K이고 최대 1830K

인 포물선 형태의 분포를 부여하였다. 입출구에서 코드길에 

대한 Re는 각각 4x105, 2x106이고 출구에서의 등엔트로피 

마하수는 0.95이다. 다른 경계조건 및 보다 자세한 사항은 

Fig. 3에 정리되어 있다(14).
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Fig. 2 Grid system for nozzle vane & cooling hole

Fig. 3 Boundary condition

3. 결과 및 토의

3.1 노즐 베인 

RANS와 LES 해석을 통해 도출된 터빈 노즐의 온도분포

를 Fig. 4와 5에 나타내었다. Fig. 4는 압력면과 흡입면에서

의 온도분포를 나타낸 것으로 LES는 시간평균된 온도값을 

사용하였다. 전연부의 LE1과 압력면의 PS1 냉각홀은 LES와 

RANS가 거의 유사한 분포를 보이고 있으며, 단지 PS1의 토

출부 바로 하단에서 PS2 이전까지 1400K의 영역이 LES가 

조금 더 넓게 예측되고 있음을 볼 수 있다. 또한 PS2 냉각홀

에서 LES는 쉬라우드에서 7번째 홀까지 900K 온도영역을 

예측하고 있는 반면, RANS는 해당 영역을 3번째 홀까지 유

동방향으로 LES보다 길게 나타내고 있고, 1800K의 고온영

역은 LES보다 RANS가 더 넓음을 알 수 있다. PS3 냉각홀에

서는 두 결과가 거의 유사한 경향을 보이고 있지만, LES가 

900K의 저온영역을 RANS에 비해 더 넓게 예측하고 있다. 

한편 흡입면에서는 두 계산 결과 모두 전체적으로 1400∼

1500K의 온도분포를 보이고 있지만, SS1 냉각홀 하류로 

RANS는 저온영역을 더 길게 예측하고 있으며, LES는 그렇

지 않다. 결국 압력면에서는 LES가 RANS보다 온도를 낮게, 

흡입면에서는 높게 추정하고 있음을 알 수 있다.

Fig. 4 Temperature distribution of RANS and LES

(Pressure side)

Fig. 5 Temperature distribution of RANS and LES

(Suction side)
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이러한 경향은 Fig. 6에도 잘 나타나 있다. 이 그래프는 

노즐 베인의 스팬방향으로 평균한 막냉각 효율을 유동방향

으로 나타낸 것으로 x축의 음수부는 압력면, 양수부는 흡입

면 방향을 의미한다. 막냉각 효율의 정의는 아래 식 (1)과 같

고, 하첨자 aw는 단열벽면, c는 냉각유체를 뜻하며, 여기서

도 LES는 시간평균된 온도값을 사용하였다.





∞





∞




(1)

앞서 언급한 온도의 경향처럼 막냉각 효율은 PS1 하류에

서 LES가 RANS보다 높으며, PS2와 PS3에서도 비슷한 경

향을 보이고 있음을 확인할 수 있다. Table 1은 압력면과 흡

입면에서의 평균된 막냉각 효율을 정리한 것으로 압력면에

서의 평균값은 LES가 RANS 보다 0.03 높지만, 흡입면에서

는 LES가 RANS보다 0.07 낮게 예측하고 있다.

3.2 냉각홀

이번 절에서는 압력면과 흡입면의 냉각홀에서 토출되는 

유동장에 대해 LES와 RANS 결과를 살펴볼 것이며, 이해를 

돕기 위해 Fig. 7에 앞으로 설명할 압력면과 흡입면에 대한 

그림들의 단면 위치를 나타내었다. Figure 8과 9는 각각 압

력면과 흡입면에서의 냉각홀 주위의 와도(vorticity)분포를 

나타내는 것으로 압력면에서는 PS1과 PS2, 흡입면은 SS1 그

리고 스팬 0.5 근처에 위치하는 냉각홀을 대상으로 하였다. 

Fig. 8 우측 그림의 냉각홀 토출부 하류(냉각홀 직경의 1.5배 

위치)에서의 와도분포를 보면 LES는 RANS에 비해 비정형적 

경향을 보이고 그 분포의 크기가 작은 것을 확인할 수 있다. 

이러한 현상으로부터 냉각홀 하류에서 발생하는 와류로 인해 

유도되어 날개 표면으로 흘러가는 고온의 주유동의 양이 상

대적으로 작을 것이고, 결국 LES의 온도가 더 낮을 것임을 

짐작할 수 있다. 반면 흡입면에서는 Fig. 9 우측 그림에서와 

같이 압력면과는 반대로 LES가 RANS보다 와류가 더 크고 

날개벽면에서 더 멀리 떨어져 있음을 알 수 있다. 또한 RANS

의 결과는 냉각유체가 날개표면을 따라 잘 흐르고 있어 LES

보다 온도가 낮을 것임을 예상해 볼 수 있다. 한편 Fig. 8 좌

측 그림의 스팬 0.5 근처에서 냉각홀 주위 와도분포를 보면 

LES는 PS1 냉각홀에서 PS2 하류까지 RANS에 비해 벽면에 

가깝게 분포가 형성되어 있어 냉각홀 하류의 와류를 RANS

보다 작게 예측하고 있음을 확인할 수 있다. 이를 정리하면 

와류쌍을 크게 예측하는 경우 날개표면의 온도가 높고 결국 

막냉각 효율은 낮다. 반대로 작게 모사하는 경우 날개의 온도

는 낮고 막냉각 효율은 높다. 이러한 경향을 Table 1과 같이 

살펴보면, 막냉각 효율은 RANS 압력면, LES 압력면, LES 

흡입면, RANS 흡입면의 순으로 커지는 것처럼 Fig. 8과 9 

우측 그림에서 와류쌍의 와도 세기도 같은 순으로 커지는 것

을 확인할 수 있다.

Fig. 8 Vorticity distribution at the pressure side

Fig. 6 Laterally averaged film cooling effectiveness

Pressure side Suction side

LES 0.38 0.49

RANS 0.35 0.56

Table 1 Averaged film cooling effectiveness of the pressure 

and suction sides

Fig. 7 View direction for the pressure and suction sides
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Fig. 10은 압력면 PS1과 PS2 냉각홀 주위의 온도분포로 

앞의 와도분포와 같은 면에서 나타내었다. 와도분포에서 본 

것처럼 냉각홀에서 분사된 냉각유체로 인한 1000K이하의 저

온영역이 RANS에 비해 LES가 작은 것을 Fig. 10 우측 그림

에서 확인할 수 있고, 빨간색 박스의 확대된 그림을 통해서 

날개표면에 1700K보다 적은 온도의 영역이 LES가 RANS보

다 더 많은 것을 볼 수 있다. 이것은 와류쌍(kidney vortex)

과 날개표면 사이에 고온의 주유동의 침투가 LES는 상대적으

로 적음을 보여준다.

한편 이와 같이 LES와 RANS가 상이한 결과를 보이는 것

은 냉각홀 출구 부근의 유동이 서로 다르기 때문에 발생한 

것으로 판단된다. PS1 냉각홀 토출부의 온도분포와 속도를 

나타낸 Fig. 11에서 LES는 냉각홀 쪽으로 900K 이상의 영역

이 RANS보다 길게 자리잡고 있다. RANS는 유동이 냉각홀 

내부의 와류로 인해 냉각홀 안쪽으로 흐르지 못하고 정체된 

것처럼 모사되는데 반해 LES에서는 냉각홀 안쪽으로 길게 

흐르고 있다. 이처럼 LES는 냉각홀 출구에서 냉각유체와 고

온의 주유동이 만나는 면적이 RANS에 비해 넓기 때문에 토

출부 하류의 온도를 더 낮게 예측한 것으로 보여진다. 

다음으로 흡입면에 대해 살펴보고자 한다. Fig. 12의 우측 

그림은 SS1 냉각홀 주위의 온도분포로 Fig. 10 우측그림의 

압력면과는 달리 LES와 RANS 모두 저온의 중심부가 날개

표면에 상당히 근접하고 있음을 알 수 있다. 또한 Fig. 12의 

빨간 박스를 확대한 그림에서 LES는 RANS보다 날개벽면에 

1000K 이하의 저온영역이 적고, 벽면과 수직인 방향으로의 

온도구배가 완만한 것을 확인할 수 있다. 이러한 사실로부터 

RANS는 LES는 분사된 냉각유체가 날개벽면에 가깝게 흐를 

것이라 예상할 수 있으며, Fig. 12 좌측 그림에서도 이를 확

인할 수 있다. 이것은 Fig. 13에서 나타나 있듯이 SS1 냉각

홀에서 토출된 유동이 날개벽면으로 넘어가면서 LES는 작지

만 박리현상을 포착하지만 RANS에서는 그렇지 않기 때문에 

발생하는 현상으로 판단된다. 즉 SS1 냉각홀의 냉각유체는 

토출되면서 유동박리가 없으면 벽면에 가깝게 흘러 유동방

향으로 저온영역이 길게 생기지만, 그렇지 않으면 날개벽면

에서 멀어지는 방향으로 모멘텀을 얻어 저온영역이 상대적

으로 짧아지게 된다.

Fig. 11 Flow field & temperature distribution around the 

outlet of the PS1 cooling hole

Fig. 10 Temperature distribution at the pressure side

Fig. 9 Vorticity distribution at the suction side
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Fig. 12 Temperature distribution at the suction side

Fig. 13 Flow field & temperature distribution around 

the outlet of the SS1 cooling hole

4. 결  론

이상에서 살펴본 바와 같이 막냉각홀이 존재하는 터빈노

즐에 대해 LES를 적용하였고 시간평균된 물성치를 이용하여 

RANS 결과와 비교하여 보았다. 

LES는 RANS가 캡쳐하지 못하는 부분의 박리와 같은 유동

장을 모사할 수 있는 것으로 판단된다. 압력면에서는 냉각홀 

출구 근처 홀 내부에서, 흡입면에서는 홀 외부의 날개표면에

서 LES는 박리와 같은 냉각유체의 흐름과 반대되는 유동을 

모사하고 있었으며 이로 인해 냉각홀에서 분사되는 유동의 

흐름이나 와류의 크기를 RANS와는 다르게 예측하였다. LES

는 RANS에 비해 압력면에서는 와류의 크기를 작게, 흡입면

에서는 벽면에서 멀리 떨어져 흐르는 것으로 나타내고 있었

고, 결국 압력면에서 온도를 낮게, 흡입면에서는 높게 예측하

는 결과를 보였다. LES는 이미 알려진 바와 같이 보다 고정

밀도(high fidelity) 수치해석을 위해 사용되는 방법으로 본 

연구의 대상인 터빈노즐에 적용해 봄으로써 그 적용 가능성

을 확인하였다. 향후 터빈 블레이드 및 단(stage)모델에 대해 

적용, 비교함으로써 LES 사용의 타당성을 검토하는 것이 필

요해 보인다.
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