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1. 서  론

가스터빈 엔진의 효율과 출력은 터빈의 작동온도에 비례

해 향상되는 특성이 있기 때문에 가스터빈 엔진의 발전은 터

빈의 작동온도를 높이기 위한 방향으로 계속 발전해 왔다. 

현대 가스터빈 엔진의 터빈의 최고 작동온도는 1,600℃를 넘

어섰으며, 이는 터빈 소재의 내열 한계온도를 넘어서는 수준

이다. 이와 같은 고온의 작동환경에서 터빈 부품들이 정상적

으로 작동하기 위해서는 모재 금속의 온도를 1,000℃ 미만으

로 유지해야 하며 이를 위해 터빈 고온부에는 다양한 냉각기

술이 개발되어 적용돼 있으며, 현재에도 터빈의 작동온도를 

높이기 위한 냉각기술 연구가 계속되고 있다.[1-5] 

가스터빈 엔진의 내구성과 수명은 터빈 고온부의 온도에 

의해 결정된다. 터빈 고온부는 냉각이 적용됐음에도 불구하

고 온도가 높아질수록 금속은 강도가 약해져 쉽게 마모되며 

산화가 가속되어 금속의 수명이 빠르게 단축 된다. 특히 고

압 터빈 블레이드의 경우 고온상태에서 고속으로 회전하며 

큰 원심하중을 받기 때문에 가스터빈 엔진 부품 중에서도 내

구성이 가장 취약하다. 이러한 고압 터빈 블레이드 파손을 

예방하고 가스터빈 엔진의 원활한 운영을 위해서는 블레이

드의 수명 예측이 필요하며, 수명 예측을 위해서는 온도 예

측이 선행돼야 한다.[6]

냉각이 적용된 고압 터빈 블레이드의 온도를 예측하는 방

법으로는 가스터빈 엔진의 작동조건과 똑같은 환경을 모사

하고 여기에 블레이드를 노출시키는 시험을 통해서 온도를 

측정하는 것이 가장 직관적인 방법이다. 하지만 실제 엔진과 
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ABSTRACT

In this study, a similarity test was designed to evaluate the cooling performance of the high-pressure turbine blades of a gas 

turbine engine, and a study was conducted to verify the similarity through analysis and experiments. The main similarity 

variables representing the cooling performance of the turbine blades were defined, and the similarity test conditions were 

derived from the engine conditions so that the similarity variables could satisfy the similarity. It was confirmed that the 

similarity was satisfied by performing a conjugated heat transfer analysis on the same test conditions, and the cooling 

performance of the turbine blades was experimentally evaluated by conducting a heat transfer experiment using an infrared 

thermal imaging camera under the same conditions. In conclusion, it was confirmed that the cooling performance of 

high-temperature components such as high-pressure turbine nozzles and blades operating at high temperatures in a relaxed 

pressure and temperature environment without simulating a high-pressure and high-temperature environment such as an engine 

can be evaluated through a similar test.
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같은 고온, 고압의 유동조건을 만들기 위해서는 설비구축과 

운영에 많은 비용 필요로 하며, 고온의 환경에서는 설비 및 

측정 장비들도 냉각을 해줘야 하므로 설비의 복잡성도 증가

한다. 또한 고온에 노출된 설비 및 측정 장비들은 열에 의해 

측정오차가 증가하고 내구성에도 악영향을 받기 때문에 시

험에 너무 많은 노력이 필요하거나 시험이 불가능한 경우가 

많다. 이와 같은 이유로 실제 환경을 모사하기 보다는 완화

된 조건에서 시험을 수행하는 상사시험법이 개발되었다. 상

사시험법을 통하면 실제 엔진환경과 다른 완화된 조건에서 

시험을 수행하여도 실제 엔진환경에서의 결과를 도출 가능

하다. 때문에 가스터빈의 터빈 열전달 관련 연구들은 상사시

험법을 적용한다.[7-12] 

본 연구에서는 가스터빈 엔진의 고압터빈 블레이드의 온

도를 예측하는 것을 목적으로 상사시험을 설계하였다. 터빈 

열전달과 관려된 주요상사변수를 선정하고 상사성을 만족하

도는 시험조건을 도출하였다. 도출된 상사조건이 상사성을 

만족하는 여부를 해석적으로 검증하였으며, 해당 상사조건

에서 적외선 열화상을 이용한 열전달 실험을 수행하여 실제 

엔진과 같은 고온 조건에서의 온도를 예측하였다.

2. 연구방법

2.1 주요 상사변수

상사시험을 위해서는 주요 상사변수를 선정하여야 한다. 

우선 저온 환경에서의 블레이드 온도와 고온 환경에서의 블

레이드 온도로 상사할 수 있는 무차원 변수를 아래와 같이 

정의 한다. 








(1)

위 무차원 변수는 고온 가스와 냉각유체, 블레이드 온도의 

비로 냉각성능을 의미한다. 본 연구에서는 측정된 블레이드

의 온도를 위와 같은 무차원 변수인 냉각성능으로 제시하였

다. 냉각이 적용된 블레이드의 열전달 현상이 적절히 상사가 

된다면 무차원 온도인 냉각성능은 엔진조건과 실험조건에서 

같은 값을 갖는다고 가정할 수 있다. 가정대로 아래 조건을 

만족한다면 저온의 실험실환경에서 측정된 블레이드 온도를 

냉각성능로 환산하여 고온에서의 블레이드 온도를 예측할 

수 있다. 

  (2)

열전달을 현상을 상사하기 위하여 열전달을 대류, 전도, 

복사로 구분하여 각 열전달 현상을 대표하는 상사변수를 선

정하고 이를 상사하여야 한다. 우선 대류열전달 현상의 상사

성을 만족하기 위해서는 Stanton 수를 만족해야 하며, 

Stanton 수의 정의는 아래와 같다.

 







(3)

   (4)

Stanton 수는 Nusselt, Reynolds, Prandtl 수로 나타낼 

수 있다. Nusseult 수의 경우 아래와 같이 다시 Reynolds 

수와 Prandtl의 수로 정의할 수 있다.

Pr (5)

Prandtl수의 경우 공기의 물성에 의해 결정되는 값으로 

실험을 통해서 조절이 불가능한 변수이다. 상온에서와 엔진 

환경에서의 Prandtl 수의 차이는 약 5% 수준이며 상사시험 

조건의 온도가 높아지면 그 오차는 더 줄어든다. 

∼ (6)

결국 대류열전달에 가장 큰 영향을 주는 상사변수는 

Reynolds 수이며 Reynolds 수가 같다고 하면 대류열전달은 

상사성을 만족한다고 할 수 있다.

  (7)

터빈 블레이드는 노즐과 같이 유동을 가속시키는 역할을 

하며 보통 Mach 수를 0.3 수준에서 1 수준까지 가속 시킨다. 

때문에 압축성 효과를 상사하기 위하여 추가로 Mach 수를 

일치시켜야하며, Mach 수는 터빈 블레이드 입구, 출구의 압

력비(Pt,in/Ps,out)를 일치시키면 같다고 가정할 수 있다.

 

 


 

 


(8)

위 과정을 통해서 고압 터빈 블레이드의 주유로 측의 상사

변수를 만족하는 유동의 압력, 온도, 유량이 결정된다. 

터빈 블레이드의 냉각유로에서의 대류열전달도 위와 같은 

방법으로 상사가 가능하며, 주유로 측의 압력과 온도가 위 

과정을 통해 이미 결정됐으므로 냉각유로 측은 주유로 측과

의 유량비와 온도비만 일치시키면 대류열전달은 자연히 상

사성을 만족하게 된다.


 



 
 



(9)
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
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
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(10)



 


 

 


(11)

막냉각 유동의 경우 위 과정을 통해서 막냉각 유동의 입

구, 출구의 압력, 온도, 유량이 이미 결정됐으며 자연히 아래 

질량비와 운동량이 일치한다고 가정할 수 있으므로 막냉각 

유동의 상사성 또한 만족한다고 볼 수 있다.


 



 
 



(12)









 







(13)

블레이드 금속 내부의 온도 구배는 전도열전달에 의해서 

결정되며 전도열전달을 상사하기 위해서는 Biot 수를 일치해

야 한다. Biot 수의 정의는 아래와 같으며 Nusselt 수와 유

체와 금속의 열전도도의 비로 나타낼 수 있다. 









 (14)







∼





(15)

Nusselt 수는 대류열전달을 상사하는 과정에서 일치하게 

됐으므로 열전도도의 비만 일치시키면 전도열전달 상사가 

가능하다. 하지만 열전도도는 소재의 물성을 실험을 통해 조

절이 불가능하다. 다행히 공기와 블레이드 소재인 Nickel계

열의 합금의 열전도도의 비는 600K 이상에서는 일정한 값을 

나타내므로 이로 인한 오차는 무시할 수 있는 수준이다. 

복사 열전달의 경우 온도의 4승에 비례하기 때문에 엔진

조건을 상사하기가 불가능하다. 연소기의 경우 고온의 연소

가스에서 방사되는 복사열전달량은 무시할 수 없지만 터빈

의 경우 연소가스의 온도가 상대적으로 낮으며 대류열전달

량에 비해 복사열전달량은 미미한 수준이다. 

터빈 블레이드 환경에서 추측한 복사열전달량과 비율은 

약 2% 미만으로 무시 할 수 있다고 가정한다. 


















≠

















(16)

2.2 상사시험 조건

앞서 정의한 주요 상사변수들을 엔진 조건으로부터 도출

하고, 이를 만족하는 상사시험 조건을 선정한 결과를 Table 

3에 나타내었다. 

시험조건을 완화하고 온도측정의 용이성을 위해 상사시험

은 스케일을 2.5배 확대하였다. 결과적으로 엔진조건 대비 

상사시험 조건에서는 작동압력과 온도를 크게 낮아진 것을 

확인할 수 있다. 압력은 약 800 kPa, 온도는 약 800K가 낮

아졌으며 이 조건에서는 대부분의 시험설비들을 고압, 고온

용 특수 소재로 교체하거나 냉각설계를 추가할 필요 없이 그

대로 활용 가능하다. 또한, 압축공기 생성을 위한 동력, 공기

가열에 필요한 열량 등 설비운용에 투입되는 전력이 크게 감

소하여 설비 운영비용에 대한 부담도 크게 줄일 수 있다. 

2.3 터빈 블레이드 시제

본 연구의 대상이 되는 터빈 블레이드는 Fig. 2에 나타내

었다. 실제 터빈 블레이드 형상은 3차원 형상이지만 선형 캐

스케이드 실험을 위하여 2차원 형상으로 단순화 하였다. 블

레이드 익형은 3차원 블레이드의 중간 높이를 기준으로 익형

을 추출하여 생성하였으며, 냉각유로와 막냉각 홀 위치 또한 

중간 높이를 기준으로 생성하였다. 

Fig. 1 Thermal conductivity ratio of air and metal

Engine 

Condition

Similarity 

Condition

Tes model scale x 1 x 2.5

Gas

Condition

Pressure [kPa] >900 139

Temperature [K] >1400 607

Outlet Pressure [kPa] >700 102

Similarity

Parameters

(Scaling 

Parameters)

Gas Reynolds Number [-] 5.05x10^5

Gas

Pressure Ratio
[Pt,i/Ps,o] 1.36

Cooling flow ratio [mg/mc] 0.034

Cooling Temperature 

ratio
[Tg/Tc] 1.84

Table 1 Summary of test conditions
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2.4 시험설비 및 리그

Fig. 4 에는 본 연구에서 활용된 시험 설비의 개략도를 나

타내었다. 터빈 블레이드 리그의 주유로 측 공기 공급에는 

500마력급 원심 압축기를 사용하였으며, 3방 밸브로 불필요

한 유량은 우회시켜 유량을 조절하였다. 리그 전방과 후방에 

모두 밸브를 설치하여 리그로 유입되는 공기의 유량과 압력

을 독립적으로 제어할 수 있게 하였다. 공기 가열에는 PID 

제어가 가능한 전기히터를 사용하였다. 리그 상류에 벤츄리 

유량계를 설치하여 리그로 유입되는 공기의 유량을 측정하

였다. 블레이드 냉각용 공기 공급에는 50마력급 스크류 압축

기를 사용하였으며, 질량유량제어기(MFC)를 이용하여 유량

을 제어하였다. 냉각공기의 온도조절을 위해 전기히터를 냉

각공기 공급 배관에 설치하여 사용하였다.  

Fig. 5 에는 터빈 블레이드 캐스케이드 리그의 상세형상

를 나타내었다. 블레이드 선형 캐스케이드 구성을 위해 총 5

개의 블레이드를 설치하였다. 선형 캐스케이드의 5개 블레이

드 중 가운데 1개의 블레이드만 냉각이 적용되었다. 냉각이 

적용된 블레이드는 금속 3D프린팅 기법을 이용하여 제작하

였으며 소재는 실제 터빈 블레이드 제작에 사용되는 같은 종

류의 니켈 합금을 사용하였다. 그 외 나머지 블레이드의 소

재는 SUS304를 사용하여 제작하였다.

블레이드 간의 간격은 엔진 조건에서와 같은 목 면적을 유

지하도록 선정하였다. 해당 선형 캐스케이드의 주기성 만족

여부를 확인하기 위해 CFD를 활용하여 해석을 수행하였다. 

주기성 비교를 위해 회전방향으로 주기조건을 부여한 모델

과 캐스케이드를 모사한 모델 두 가지를 해석하였다. 블레이

드 표면에서의 Isentropic Mach 수를 비교하였으며, 비교결

과 캐스케이드의 블레이드에서 유동이 주기조건의 블레이드

와 큰 차이 없이 일치 하는 것을 확인하였다. 

블레이드 캐스케이드 상류에는 총 5개의 Kiel Probe를 설

치하여 리그로 유입되는 공기의 전압을 측정하였으며, 해당 

프로브에는 전온도 측정용 열전대가 내장돼 있어 공기의 전

온도도 함께 측정하였다. 블레이드 온도 측정에는 해상도 

648x480의 적외선 카메라(Flir a655sc)를 활용하였으며, 적

외선 카메라가 블레이드를 관찰할 수 있도록 리그에는 총 5

개의 적외선 포트를 설치하였다. 

적외선 포트에는 적외선이 투과 가능한 Zn-Se 소재의 윈

도우를 설치하였다. Zn-Se 윈도우는 온도가 높아지면 적외

선 투과율이 낮아지므로[13] 높은 투과율 확보를 위해 윈도우 

냉각을 위한 지그를 설계하여 장착하였다. Zn-Se 윈도우의 

(a) Film cooling rows (b) Internal Passage

Fig. 3 Cooling configuration of test model turbine blade

(a) Engine model (b) Test model

Fig. 2 Turbine blade for similarity test

Fig. 4 Schematic of test facility

Fig. 5 Detailed image of turbine blade cascade rig
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상온에서 장파장대역 적외선 투과율은 약 95% 로, 본 연구에

서는 냉각형 지그를 활용하여 모든 시험구간에서 윈도우 온

도를 약 40℃ 미만으로 유지하였다. 

2.5 측정 불확도 분석

열전달 실험에 사용될 적외선 카메라와 열전대의 제작사

에서 제공하는 사양을 근거로 냉각성능 측정의 불확도를 평

가하였다. 

 






 







 







 



블레이드의 온도는 적외선 카메라로 촬영하므로 적외선 카

메라의 불확도 
 

±℃을 반영하였으며, 공기의 온도는 열

전대를 이용해 측정하므로 열전대의 불확도 
 

±℃를 반

영하였다. 불확도는 측정된 냉각성능에 따라 달라지며, 냉각

성능이 높을수록 불확도가 낮아진다. 대표적으로 냉각성능이 

0.3, 0.5인 경우에 불확도를 계산하여 Table 2에 나타내었다. 

3. 연구결과

3.1 압력측정 시험

제작된 터빈 캐스케이드 리그에서의 유동이 설계와 차이

가 없음을 검증하기 위하여 Fig. 8과 같이 압력측정용 블레

이드 시제를 SLA방식의 3D 프린터로 제작하여 측정을 수행

하였다. 압력측정용 블레이드에는 총 21개의 압력측정용 탭

을 압력면과 흡입면에 고르게 설치하였다. 압력측정은 

NetScanner社의 압력스캐너를 사용하였다. 

압력측결과는 리그 입구의 전압을 이용하여 Isentropic 

Mach 수로 환산하였으며 CFD결과와 비교하여 Fig. 8에 나

타내었다. 비교결과로부터 제작된 터빈 캐스케이드 리그가 

설계와 차이가 없음을 확인하였다. 

3.2 적외선 카메라 온도 검증 시험

상사시험 조건의 온도범위에서 적외선 카메라로 촬영한 

블레이드 온도의 정확성을 검증하기 위하여, 열전대가 매립

된 블레이드 시제를 장착하여 온도비교 시험을 수행하였다. 

블레이드에는 총 4개의 열전대를 매립하였으며, 모든 방향에

서 적외선 카메라와 온도 비교가 가능하다. 블레이드의 적외

선 방사율을 높이기 위해 스프레이형 고방사율 페인트를 적

용하였으며, 실험적으로 방사율이 약 0.95임을 확인하였다. 

해당 시험에서는 블레이드의 냉각 없이 주유동의 공기를 

375K에서 625K 까지 가열해가며 열전대온도와 적외선 카메

라가 나타내는 온도를 비교하였으며 그 결과를 Fig 10에 나

타내었다. 비교결과 전 영역에서 열전대와 적외선 카메라의 

온도 오차는 2% 이내로 적외선 카메라 제작사에서 제시한 

오차범위를 벗어나지 않았다.

3.3 상사성 검증 시험

터빈 블레이드의 냉각성능을 측정하기 전에 설계된 상사

시험이 상사성을 만족하는지를 검토하기 위해 CFD이용하여 

복합열전달해석을 수행하였다. 복합열전달해석을 위해 리그

와 똑같은 형상을 갖는 해석 도메인을 생성하였으며, 블레이

드의 온도계산을 위하여 블레이드만 솔리드 모델을 구현하

였다. 복합열전달해석에 사용된 해석 도메인은 Fig. 10에 나

타내었다. 

해석에는 CFD 소프트웨어인 ANSYS CFX V19.0을 사용

하였으며, 난류모델은 RANS(Reynolds Averaged Navier 

Stokes) 타입의 SST(Shear Stress Transport) 모델을 사용

하였다. 총 격자수는 약 2,000만개 수준으로 경계층 내 열전

달계산의 정확도를 높이기 위해 총 20개의 프리즘 레이어를 

벽면에 조밀하게 적층하여 y-plus 값은 약 1∼5 수준을 유

Cooling Effectiveness [] Uncertainty[ ] Uncertainty[%]

0.3 ±0.00657 ±2.19%

0.5 ±0.00669 ±1.34%

Table 2 Cooling Effectiveness Uncertainty

Fig. 6 Comparison of flow around turbine blade

Fig. 7 Air cooled jig for IR camera and Zn-Se window
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지하였다. 엔진조건과 상사조건에서 온도에 따른 물성차이

를 반영하기 위해 공기의 점성, 열전도도, 비열 그리고 블레

이드 소재의 열전도도, 비열을 온도에 따른 함수로 정의하여 

반영하였다.

엔진조건과 상사조건 두 가지 조건에서 해석을 수행하였

으며 해석결과 블레이드 표면에서의 온도와 냉각효율을 비

교하여 Fig. 11과 Fig. 12에 나타내었다. 비교결과 두 조건에

서 블레이드의 온도는 다르지만 냉각효율은 같게 나타나는 

것을 확인하였다. 해당 결과를 바탕으로 시험조건이 열전달 

상사성을 만족하며, 이와 같은 조건에서 시험을 수행한다면 

그 결과를 활용하여 실제 엔진조건에서의 냉각효율을 예측 

가능하다고 할 수 있다.

3.4 냉각성능 측정 시험

터빈 블레이드의 냉각성능을 측정하기 위하여 총 5개의 

적외선 카메라를 활용하여 캐스케이드 리그 외부에서 블레

이드의 온도를 촬영 하였다. 적외선 카메라를 통해 측정된 

블레이드 온도를 냉각성능으로 변환하여 Fig. 12에 나타내었

다. 그림을 통해 막냉각 홀 주변부는 막냉각 유동에 의한 열

차단 효과와 전도효과에 의한 냉각효과가 복합적으로 작용

해 냉각이 가장 잘 되는 것을 알 수 있다. 그리고 내부 냉각

유로를 따라 냉각공기가 흐르므로 냉각유로를 따라 냉각성

능이 높게 나타나는 것을 볼 수 있다. 해당 결과로 적외선 카

메라를 통해 블레이드 전 영역에서의 냉각성능을 측정하는

데 적합함을 알 수 있다.

Fig. 8 Isentropic Mach number on turbine blade

Fig. 9 Temperature comparison; Thermocouple vs IR 

camera

Fig. 10 Conjugate heat transfer analysis model

Fig. 11 Temperature and cooling effectiveness of turbine 

blade

Fig. 12 Cooling Effectiveness distribution on the 

mid-section of turbine blade
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위와 같은 방식으로 측정된 적외선 이미지로부터 냉각성

능을 정량적으로 분석하기 위하여 블레이드의 중간을 기준

으로 높이방향으로 ±25% 면적에 대해서 냉각성능을 산술평

균 하여 제시하였다. 리그의 덕트 위, 아래 벽면으로 열이 빠

져나가기 때문에 블레이드의 팁과 허브영역에서는 유동의 

온도가 중심부의 온도와 같다고 보장할 수 없으므로 분석에

서 제외하였다.

금속 3D프린팅 방식의 제작공차에 의해 블레이드 시제의 

형상오차가 존재할 수 있다. 블레이드 외부형상은 치수검사

와 후공정을 통해 개선이 가능하지만 내부유로와 막냉각 홀 

내부는 개선이 불가능 하다. 때문에 블레이드 시제의 제작공

차에 의한 냉각성능 편차를 평가하기 위하여 총 4개의 블레

이드 시제를 제작하여 같은 조건에서 냉각성능을 측정하였

으며 그 결과는 Fig. 13에 나타내었다. 측정결과 같은 유량 

조건에서는 시제 간 냉각성능의 편차가 측정오차를 크게 벗

어나지 않는 수준으로 유사한 결과를 나타내는 것을 확인하

였다. 내부유로나 막냉각 홀 사이즈 제작공차에 의해서 같은 

냉각유량을 흘리기 위한 의 공급압력에 차이가 발생하였지

만 이는 3D프린팅 제작에 관련된 문제로 본 연구에서는 해

당 내용에 대한 분석은 다루지 않는다.

Fig. 14에는 한 개의 시제에 대해서 냉각유량을 2%∼5% 

범위에서 변경해가며 냉각성능을 측정한 결과를 나타내었다. 

냉각유량 증가에 따라 냉각성능이 향상되는 것을 확인할 수 

있다. 냉각유량에 따라 냉각효율의 패턴은 달라지지 않으며 

정량적인 수준만 달라지는 것을 확인하였다. 

이와 같은 냉각유량 변경시험을 터빈 블레이드 4개 시제

에 대해서 각각 2∼3번의 반복시험을 수행하였다. 시험결과

로 부터 블레이드 표면에서의 평균 냉각효율을 계산하여 

Fig. 16에 나타내었다. 시제와 시험간의 편차는 약±2% 수준

으로 측정 불확도에서 크게 벗어나지 않는다. 본 시험 범위

에서 블레이드의 평균 냉각성능을 0.3∼0.45 수준을 보였으

며 이는 일반적으로 알려진 막냉각이 적용된 고압 터빈 블레

이드의 냉각성능 수준이다.

3.5 냉각성능 해석결과와의 비교

Fig. 17에는 시험결과와 해당 시험과 같은 조건에서 수행

한 CHT해석 결과를 제시하였다. 해석에는 두 가지 난류모델

을 사용하였다. 경계층이 완전 난류라고 가정한 RANS SST 

모델과 경계층에서 난류천이를 모델링한 천이모델을 사용하

였다. 전체적으로 천이모델에서의 냉각성능이 높게 나타나

는데 이는 경계층이 층류인 영역에서 열부하가 국소적으로 

감소하기 때문으로 판단된다. 반면에 완전난류모델에서는 

모든 영역에서 경계층이 난류이므로 열부하가 높아 냉각성

능이 낮다. 

시험결과와 해석결과를 비교하면 냉각성능의 경향이 유사

Fig. 13 Cooling effectiveness measured by IR cameras

Fig. 14 Cooling effectiveness on turbine blade; comparison 

of 3D printed specimens 

Fig. 15 Cooling effectiveness on turbine blade; 

demonstration of effect of cooling flow rate
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하게 나타나며, 시험결과는 완전난류모델과 천이모델의 중

간정도의 냉각성능을 나타내는 것을 볼 수 있다. 위 그래프

에서 시험과 해석의 냉각성능 차이는 ±0.02 수준이다. 

4. 결  론

본 연구에서는 가스터빈 엔진의 고압 터빈 블레이드의 냉

각성능 평가를 위한 상사시험을 설계하고 해석과 실험을 통

해서 상사성을 검증하는 연구를 수행하였다. 

터빈 블레이드의 냉각성능을 나타내는 주요 상사변수를 

정의하였고, 해당 상사변수가 상사성을 만족할 수 있도록 엔

진조건으로부터 상사시험조건을 도출하였다. 해당 상사시험

조건에 대해서 복합열전달해석을 수행하여 상사성을 만족하

는 것을 확인하였고, 같은 조건에서 적외선 열화상 카메라를 

이용한 열전달 실험을 수행하여 실험적으로 터빈 블레이드

의 냉각성능을 평가하였다.

결론적으로 상사시험을 통해 엔진과 같은 고압, 고온 환경

을 모사하지 않고 완화된 수준의 압력과 온도 환경에서도 고

온에서 작동하는 고압 터빈 노즐과 블레이드와 같은 고온부

품의 냉각성능 평가할 수 있음을 확인하였다.
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