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            초록
          
        

        
          With the recent increase in the strategic use of unmanned aerial vehicle (UAV), micro gas turbine (MGT) has received renewed attention as compact, high-power density propulsion systems for UAV. From an operational perspective, thrust augmentation is a crucial performance parameter for the UAV mission, and water injection is a relatively simple and less complex technique capable of providing instantaneous thrust augmentation. This study analyzes the changes in engine performance when water is injected at either the compressor inlet or the combustor inlet of a 100 N-class micro turbojet engine. Furthermore, by integrating the engine simulation model with a flight mission profile, the study examines how water injection-induced thrust augmentation affects the operational performance of the UAV during an entire mission profile. The simulation reveals that water injection produced a maximum thrust increase of up to 24.3 %. Even after accounting for the mass penalty of the water payload and the injection system, flight performances such as mean climb angle, mean climb rate, and thrust-to-weight ratio were enhanced during the whole mission profile due to a thrust augmentation. These results indicate that water injection is a practical means of augmenting thrust in a micro turbojet engine and contributes to improved UAV mission capability through enhanced flight performance.
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      1. 서 론
      최근 현대 분쟁 환경에서 무인항공기(Unmanned aerial vehicle, UAV)는 정보⋅감시⋅정찰(Intelligence, Surveillance, and Reconnaissance, ISR) 임무를 넘어 고정밀 타격까지 수행하는 핵심 전력으로 활용되고 있다(1-3). 이러한 변화는 기존의 방위 체계와 운용 개념의 재편을 요구하며 전장 양상의 전환을 가속하고 있다(4,5). 최근 분쟁 사례에서는 UAV가 대량 운용됨에 따라, 적 탐지에서 타격까지의 시간이 초 단위로 압축되는 전장 환경이 형성되고 있다(3). 이에 따라 위협을 회피하고 임무를 완수하기 위한 기동성과 가속 성능은 UAV 생존의 핵심 지표가 되며, 이는 추진 계통 설계를 전술적 패러다임과 연계시키는 요인으로 작용한다(1,6).

      이와 같이 변화하는 전술적 요구에 대응하여 UAV의 고기동성을 뒷받침하기 위한 추진 기술로 마이크로 가스터빈(Micro gas turbine, MGT)의 역할이 중요해지고 있다. 마이크로 가스터빈은 추력 1,000 N 이하의 소형 브레이튼 사이클 기반 추진기관으로, 압축기-연소기-터빈이 단일 샤프트로 구성된 구조를 갖는다. 또한 왕복동 엔진 대비 높은 비출력(Specific power)과 전기 추진 대비 우수한 에너지 밀도는 소형 UAV 플랫폼의 추진기관으로서 경쟁력을 제공한다(7-9). 이러한 특징에 주목하여 국내에서는 한국항공우주연구원(KARI)을 중심으로 엔진 국산화 연구가 추진되어 왔으며, 해외에서는 NASA의 X-48B 및 PTERA에 JetCat P200급 엔진을 탑재한 추진 통합 검증 사례가 보고된 바 있다(9).

      이러한 기술적 토대 위에서 UAV의 순간 가속 성능이 향상될 경우, 적의 탐지 및 요격 성공 확률을 저감시킬 수 있다. 따라서 UAV의 신속한 가속과 고속 비행을 가능하게 하는 추력 증대 기술의 중요성이 부각되고 있다(10). 특히 추력 증대는 생존성 향상뿐 아니라 비행 성능 개선과 다양한 임무 수행 측면에서 운용 이점을 제공한다(11). 그러나 엔진 대형화를 통한 추력 확보는 소형 플랫폼의 중량 및 부피 제약을 심화시켜 임무 효율을 저해할 수 있다. 이에 기존 엔진 규격을 유지한 채 구성품을 개조하여 추력을 향상시키는 기술적 대안이 요구되고 있다(12,13).

      이러한 배경에서 수분사(Water injection) 기술은 비교적 단순한 구성으로 순간 출력을 향상시킬 수 있는 방안으로 주목받고 있다(14,15). 수분사는 가스터빈 구성품에 물을 미립 분사하는 기술을 의미한다. 수분사로 인한 성능 향상은 물의 증발 잠열에 따른 온도 저감 효과와 유입 질량 유량이 증가하는 효과에 기인한다. 발전용 가스터빈 분야에서는 흡입구 분무(Inlet fogging) 및 습식 압축(Wet compression)을 통해 출력 및 효율 개선 효과가 검증된 바 있다(16-18). 반면 소형 마이크로 가스터빈 분야에서는 관련 연구가 제한적이며, 실제 비행 미션과 연계한 운용 효과에 대한 분석은 충분히 이루어지지 않았다(9,15,19,20).

      이에 본 연구는 수분사를 적용한 마이크로 가스터빈의 성능 특성을 분석하고, 연료 유량 제어를 통해 터빈 입구 온도(Turbine inlet temperature, TIT)를 유지하는 운용 개념을 제시한다. 나아가 이를 UAV 미션 프로파일과 연계하여 위험 구역 체류 시간 및 항속 특성을 평가함으로써 수분사 기술의 운용 실효성을 규명하고자 한다.

    

    

  
    
      2. 시스템 모델링
      
        2.1 대상 엔진
        본 연구에서는 100 N급 마이크로 가스터빈 엔진인 P100-RX-BL을 연구 대상으로 선정하였다. 해당 엔진은 1단 원심 압축기, 연소기, 1단 축류 터빈, 수축 노즐로 구성된 단축(Single spool) 터보제트 엔진으로 Fig. 1에 엔진 모식도와 해석 지점을 제시하였다. 엔진 성능 모델링 및 해석을 위해 GasTurb 12(21) 소프트웨어를 사용하였다.

        
          
          

          Fig. 1 
				
          

          
            Schematic of P100-RX-BL engine
          
          

          

        

      

      
        2.2 설계점 해석
        모델링에 필요한 엔진 및 구성품 성능 파라미터는 제작사 공개 사양과 문헌(13,22)을 바탕으로 일부 확보하였으나, 정보가 제한적인 성능 파라미터의 경우 GasTurb 12에 내장된 Newton-Raphson 알고리즘 기반의 반복계산(Iteration)을 통해 산출하였다. 해당 과정을 통해 도출된 파라미터를 바탕으로 P100-RX-BL 엔진의 설계점 해석을 진행하였으며, 해석을 수행하기 위해 설정한 주요 가정은 다음과 같다.

        
- 설계점은 ISA Sea Level(외기온: 15 ℃, 외기압: 1 atm, 대기밀도: 1.225 kg/m3) 정적(static) 조건임.
- 공개 사양에 제시된 최대 회전수가 설계점 회전수임.
- 누설 유동은 발생하지 않음.
- 노즐 추력 계수(Nozzle thrust coefficient)는 전 운전구간에서 일정하게 유지됨.
- 작동 유체는 모든 물성치가 온도와 조성에만 의존하는 준 이상기체(Half-ideal gas)임.

        소형 마이크로 가스터빈 엔진을 대상으로 성능 해석을 수행한 선행 연구(23) 및 성능 향상을 위한 다양한 기술적 접근법을 제시한 선행 연구(24,25)에서는 엔진의 소형화로 인해 터빈 냉각 기술의 적용에 구조적⋅기술적 제약이 존재하는 것으로 보고하였다. 이에 본 연구 또한 이러한 한계를 고려하여 냉각 공기를 추기하지 않는 조건으로 해석을 수행하였다. 해석에 사용한 기준 연료는 Jet-A1 kerosene이며, 저위발량(Lower heating value, LHV)은 42,580 kJ/kg이다(22).

        설계점 해석 결과를 Table 1에 도시하였으며, 제작사에서 공개한 사양 값과의 오차가 0.2 % 미만으로 나타나 모델링의 타당성을 검증하였다. 설계점의 TIT는 약 916 ℃로 계산되었으며, 이는 냉각 공기 시스템을 필요로 하지 않은 허용 온도에 속하였다(26). 구성요소별 상세 모델링은 2.2.1항부터 2.2.4항에 기술하였다.

        
          Table 1 
				
          

          
            Design and performance parameters of the P100-RX-BL
          
          

        

        
          
            
              	Parameters
              	Spec.
              	Ref(22)
              	Simul.
            

          
          
            	Mass flow [g/s]
            	230.0
            	235.2
            	230.0
          

          
            	Intake pressure ratio
            	-
            	0.98
            	0.98
          

          
            	Pressure ratio
            	2.90
            	2.90
            	2.90
          

          
            	Burner exit temp. [K]
            	-
            	1148.65
            	1189.48
          

          
            	Burner design efficiency [-]
            	-
            	0.88
            	0.92
          

          
            	Fuel heating value [MJ/kg]
            	-
            	42.58
            	42.58
          

          
            	Mechanical efficiency [-]
            	-
            	-
            	0.99
          

          
            	Burner pressure ratio
            	-
            	0.96
            	0.90
          

          
            	Turbine exit duct pressure ratio
            	-
            	-
            	0.98
          

          
            	Compressor isentropic efficiency [-]
            	-
            	0.72
            	0.72
          

          
            	Turbine isentropic efficiency [-]
            	-
            	0.74
            	0.74
          

          
            	Max rpm [1/min]
            	154,000
            	154,000
            	154,000
          

          
            	Nozzle thrust coefficient [-]
            	-
            	0.908
            	0.978
          

          
            	Design nozzle petal angle [°]
            	-
            	-
            	12.8
          

          
            	Max thrust [N]
            	100.0
            	100.0
            	100.0
          

          
            	SFC [g/(kN⋅s)]
            	51.94
            	51.95
            	51.94
          

          
            	Exhaust gas temp. [K]
            	993
            	-
            	993
          

          
            	Exhaust gas velocity [m/s]
            	434.7
            	425.2
            	434.7
          

        

        

        
          2.2.1 압축기
          작동 유체의 상태량 변화를 기반으로 압축기의 가압 과정을 모델링하였다. 등엔트로피 출구 온도, 압축기 출구 온도(Compressor discharge temperature, CDT) 및 압축기의 소모동력은 각각 식 (1)∼(3)을 통해 계산하였다. 설계점에서의 압축기 효율은 문헌(22)을 참고하여 72 %로 설정하였다.
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          2.2.2 연소기
          연소과정은 완전연소로 모델링하였으며, 연소기 내 압력 손실은 문헌(13)을 참고하여 10 %로 설정하였다. 설계점의 TIT를 만족하기 위한 연료 유량은 식 (4)를 통해 계산하였다.
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          2.2.3 터빈
          터빈의 팽창 과정은 압축기와 동일한 열역학적 해석을 적용하였다. 터빈 출구 온도(Turbine exhaust temperature, TET), 등엔트로피 출구 온도 및 터빈 출구 압력은 각각 식 (5)∼(7)을 통해 계산하였다. 설계점의 터빈 효율과 기계 효율은 문헌(22)을 참고하여 각각 74 %, 99 %로 설정하였다.
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          2.2.4 노즐
          에너지 평형식을 기반으로 노즐에서의 상태량 변화를 모델링하였다. 노즐 출구 속도는 식 (8)을 통해 계산하였고, 노즐에서 발생하는 비가역적인 손실은 노즐 추력 계수(Nozzle thrust coefficient)를 통해 반영하였다. 노즐 추력 계수의 정의는 식 (9)와 같으며, 설계점에서의 노즐 추력 계수는 0.9779로 문헌(27)에서 보고한 범위 이내의 합리적인 값임을 확인하였다. 이를 바탕으로 순추력과 추력 비연료 소비율(Thrust specific fuel consumption, TSFC)을 각각 식 (10)와 (11)로 도출하였다.
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        2.3 탈설계 해석
        탈설계 운전 영역에서는 운전 조건에 따라 엔진 구성요소의 성능이 변화한다. 따라서 탈설계 해석의 정확도를 확보하기 위해 압축기와 터빈의 운전 조건별 성능변화를 실험적으로 도출한 성능선도(Performance map)를 사용해야 한다. 그러나 실제 성능선도는 제조사 내부 자료로서 접근이 제한된다. 이에 따라 본 연구에서는 GasTurb 12에서 제공하는 성능선도를 스케일링하여 적용하였다.

        탈설계 해석에 사용한 압축기와 터빈 성능선도는 각각 Fig. 2와 Fig. 3에 도시하였다. 각각의 성능선도는 상용 표준 조건(Standard condition)으로 보정된 상대 반무차원 유량(Normalized corrected flow, NCF), 상대 압력비(Normalized pressure ratio, NPR), 상대 반무차원 회전수(Normalized corrected speed, NCS), 상대 등엔트로피 효율(Normalized efficiency, NEFF)로 구성되었으며, 이에 대한 정의는 식 (12)∼(15)에 제시하였다.
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          Fig. 2 
				
          

          
            Normalized compressor map
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 3 
				
          

          
            Normalized turbine map
          
          

          

        

      

      
        2.4 수분사 시스템 모델링
        수분사의 종류는 압축기 흡입구 덕트에서 미립 분사된 물이 증발되어 입구 온도를 감소시키는 흡입구 분무, 압축기 입구에 물을 직접 분사하는 오버스프레이(Overspray), 그리고 연소기에 물을 직접 분사하는 연소기 직분사(Combustor water injection) 등이 존재한다. 본 연구에서는 오버스프레이와 연소기 직분사를 수분사 기법으로 채택하였다. 이때 두 가지 수분사 기법의 최대 수분사 유량은 문헌을 참고하여 오버스프레이는 압축기 공기 유량의 2 %, 연소기 직분사는 연료 유량의 225 %로 선정하였다(28,29). 수분사로 인한 엔진 성능변화를 확인하는 경우 분사되는 물의 유량이 특히 중요하지만, UAV와 통합한 비행 성능 해석은 수분사 시스템의 전체 무게를 합당하게 추정하는 것도 중요하다. 따라서 엔진 설계점과 UAV 내부에 탑재될 수 있는 탱크 체적을 종합적으로 고려하여 구성품의 요구 성능을 도출하였다. 수분사 시스템은 문헌(30)을 참고하여 펌프, 탱크, 인젝터, 압력 레귤레이터로 단순화하였다. 수분사 시스템의 개략도를 Fig. 4에 도시하였고, 수분사 구성품의 주요 성능 및 무게를 Table 2에 정리하였다.

        
          
          

          Fig. 4 
				
          

          
            Configuration of turbojet engine with water injection system
          
          

          

        

        
          Table 2 
				
          

          
            Specifications of water injection system components
          
          

        

        
          
            
              	Component
              	EA
              	Mass [kg]
            

          
          
            	Pump (5 bar, 270 L/h)
            	1
            	1.30
          

          
            	Water tank
(1.2 L, aluminum 5083, 1 mm thickness)
            	2
            	0.88
          

          
            	Injector (100 g/min @ 3 bar)
            	4
            	0.12
          

          
            	Pressure regulator (3.5 bar)
            	4
            	0.40
          

        

        

        일반적으로 수분사 시스템에 사용되는 물은 구성품 성능 저하 및 노즐 막힘 현상을 야기하는 파울링을 방지하기 위해 탈염수를 사용한다(31). 또한 미립 분사된 물 입자가 증발되지 않고 빙결되는 현상을 방지하기 위해 알코올, 글리콜 등을 추가한다(32). 본 연구에서 설정한 최대 고도는 1,700 m로, 해당 고도에서의 대기온도는 ISA 기준 3.95 ℃이다. 이 조건에서는 결빙 가능성이 낮다고 판단하여 해빙제를 추가하지 않았고 분사되는 물의 온도는 15 ℃로 가정하였다. 이때 최대 고도 선정에 대한 근거는 3.1절에 제시하였다.

      

    

    

  
    
      3. 미션 프로파일 모델링
      본 연구에서는 미션 프로파일을 기반으로 수분사 적용에 따른 UAV 비행 성능변화를 정량적으로 평가하였다. 미션 프로파일은 UAV의 비행경로를 이륙, 상승, 순항, 하강, 착륙 단계로 나누어 각 구간에서의 고도, 속도, 비행시간 등의 정보를 포함한다(33).

      
        3.1 UAV 형상
        다음의 두 가지 조건을 충족하는 모델을 본 연구의 대상 UAV로 선정하였다.

        
- 터보제트 엔진을 탑재한 기종
- 활용 가능한 형상 정보가 충분한 기종

        문헌(34)에 따르면 대상 UAV는 최대 추력 230 N급 엔진을 탑재한다. 본 연구에서는 100 N급 엔진 2기를 탑재한 것으로 가정하여 해석을 수행하였다. 또한 추진 시스템 구성 변경에 따른 기체 형상은 변하지 않는 것으로 가정하였다. 주요 형상 정보를 Table 3에 정리하였다.

        
          Table 3 
				
          

          
            UAV design parameters
          
          

        

        
          
            
              	Parameters
              	symbol
              	Value
            

          
          
            	Aspect ratio
            	
              AR
            
            	2.4
          

          
            	Wing area [m2]
            	
              S
            
            	1.53
          

          
            	Cruise altitude [m]
            	-
            	1,700
          

          
            	Fuel tank volume [L]
            	
              Vtank
            
            	15.6
          

        

        

        본 연구의 미션 프로파일은 문헌(35-38)의 운용 시나리오를 기반으로 구성하였다. 순항 고도는 1,700 m로 설정하고, 하강 및 착륙 단계에서는 낙하산을 이용한 회수 방식을 적용하였다(34). 본 연구의 미션 프로파일을 Fig. 5에 도시하였다.

        
          
          

          Fig. 5 
				
          

          
            Selected Mission profile
          
          

          

        

      

      
        3.2 비행 단계별 해석 절차
        비행시간 및 비행거리를 결정하기 위해서는 각 비행 구간에서의 속도 계산이 선행된다. 속도는 항공기에 작용하는 추력, 항력, 양력, 중력의 관계를 통해 계산하며, 정상 상태를 가정한 힘 평형식은 식 (16), (17)과 같다. 이때 T는 추력, D는 항력, L은 양력, W는 무게, γc는 상승각을 의미한다. 항력과 양력의 정의는 각각 식 (18)와 (19)과 같다. ρ는 대기 밀도, S는 익면적, CD는 항력계수, CL은 양력계수를 의미한다.
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        항력계수와 양력계수는 C. Polhamus가 제안한 이론식(35)을 참고하였으며 각각 식 (20)과 (21)과 같다. 기존 양력에 대한 공력계수 Kp와 와류 양력에 대한 공력계수 Kv는 UAV의 종횡비(AR)로 결정되며, 본 연구의 Kp와 Kv는 각각 2.45와 3.2이다(35). 정지 항력계수(CD0)는 받음각(α)과 상관없는 항력계수로 UAV 형상에 따라 고정되는 파라미터이다. 이는 문헌(34)의 형상 정보와 식 (21)을 통해 계산하였으며, 그 값은 0.008536이다.
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          3.2.1 이륙(Take-Off) 구간
          이륙 구간은 Fig. 6과 같이 정지 상태에서 장애물 회피 고도(htf)까지 도달하기 위한 구간으로, 지상 활주 거리(Sg)와 공중 상승 거리(Sa)의 합과 같다(34). 지상 활주 거리는 UAV가 지면에서 활주하는 경로이며, 공중 상승 거리는 일정한 반지름(R)으로 장애물 회피 고도까지 원호의 궤적으로 상승하는 경로를 의미한다. 문헌(36)에 따라 장애물 회피 고도는 35 ft (10.67 m)로 설정하였으며, 이륙 구간에 필요한 정보는 식 (22)∼(26)로 계산하였다(36). w0는 지상에서의 무게, CL,max는 최대 양력계수, Vstall은 실속 속도, θtf는 Sa의 중심각을 의미한다. 이때 실속 속도란 유동 박리로 양력이 급격히 감소하기 직전의 속도이다. 실속은 최대 양력계수에서 발생하므로, 실속 속도 계산을 위해 문헌(34)의 형상 정보와 식 (20)을 통해 계산하였으며, 그 값은 0.7009이다. 이륙 시점 속도(Vliftoff)와 장애물 회피 고도에 도달했을 때의 속도(Vhtf)는 실속 여유를 고려하여 각각 실속 속도의 1.1배, 1.2배의 속도로 선정하였다(36).
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            Fig. 6 
				
            

            
              Take-off profile of UAV
            
            

            

          

        

        
          3.2.2 상승(Climb) 구간
          상승 구간은 장애물 회피 고도 도달 이후 순항고도까지 지속적인 고도상승이 이루어지는 구간이다. 본 연구에서는 상승 구간을 최대 상승각 속도와 최대 상승률 속도 두 기준으로 각각 구축하고, 두 조건의 운용 성능을 비교 분석하였다.

          최대 상승각 속도(Speed for best angle of climb, Vx)는 고도 상승각을 최대화하는 비행속도이다. Vx는 장애물 회피와 같이 제한된 수평거리 내에서 목표 고도에 도달해야 하는 운용 조건에서 유효한 기준 속도로 활용된다. Vx는 UAV의 여유 추력(Excess thrust)이 최대가 되는 조건에서 결정되며, 해당 조건은 식 (27)으로 정의된다.
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          최대 상승률 속도(Speed for best rate of climb, Vy)는 상승률을 최대화하는 비행속도이다. Vy는 목표 고도에 최단 시간으로 도달하는 것을 요구하는 운용 조건에서 유효한 기준 속도로 활용된다. Vy는 UAV의 여유 동력(Excess power)이 최대가 되는 조건에서 결정되며, 여유 동력은 여유 추력에 비행속도를 곱한 값으로, 해당 조건은 식 (28)으로 정의된다.
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          상승 구간은 고도 100∼1,700 m 구간을 동일한 간격으로 분할하여 해석하였다. 미분사(Dry) 운전 모드에서 10, 50, 100, 200 m 분할 간격에 대하여 민감도 분석을 수행한 결과, 분할 간격을 축소할수록 상승 구간의 모사 정확도는 향상되었으나 계산 비용이 증가하였다. 또한 비행 성능 지표는 분할 간격이 작을수록 증가하는 경향을 보였다. 본 연구에서는 10 m 간격 해석 결과 대비 비행 성능 지표 오차가 최대 2 %이고 계산 비용이 합리적인 수준이었던 100 m를 해석 간격으로 선정하였다. 각 고도별로 기준 속도와 식 (16)을 적용하여 상승각을 산출하였다. UAV의 가속 상승 거동은 등속 상승 구간과 수평 가속 구간의 반복으로 근사하였다. 등속 상승 구간에서는 이전 고도의 기준 속도와 산출된 상승각을 이용해 다음 고도에 도달한다. 수평 가속 구간에서는 이전 고도 기준 속도에서 다음 고도 기준 속도로 속도가 변화한다. 이때 목표 기준 속도에 도달하기 전에 수평 가속 구간이 종료되는 경우, 가속 종료시점의 속도를 새로운 기준 속도로 정의하여 이후 상승 구간의 초기 조건으로 사용하였다.

        

      

    

    

  
    
      4. 운전 시나리오
      본 해석에서는 수분사를 통한 이륙 및 상승 구간의 비행 성능변화를 분석하기 위하여 이륙 시점부터 상승 구간 종료 시점까지 수분사가 연속적으로 이루어진다고 가정하였다. 또한 엔진의 TIT는 수분사량과 연료 유량 제어를 통해 설계 점 TIT로 일정하게 유지되는 조건으로 해석하였다.

      엔진 성능 해석의 세 가지 운전 모드를 Table 4에 정리하였다. 2.4절에 언급한 바와 같이 미분사(Dry), 압축기 입구 오버스프레이(OS) 및 연소기 직분사(CWI) 세 가지 운전 모드에 대하여 해석을 수행하였다. 또한 비행 성능변화를 분석하기 위해 도출한 미션 프로파일들을 Table 5에 정리하였다. 최대 상승각 속도 기준으로 구축된 상승 구간을 Case A, 최대 상승률 속도 기준으로 구축된 상승 구간을 Case B로 구분하였고 각 Case 마다 세 가지 운전 조건을 적용하여 미션 프로파일들을 도출하였다.

      
        Table 4 
				
        

        
          Operating modes evaluated in the performance analysis
        
        

      

      
        
          
            	Mode
            	Location
          

        
        
          	Dry
          	No injection
        

        
          	OS (Overspray)
          	Injection at compressor inlet
        

        
          	CWI
(Combustor water injection)
          	Injection at combustor inlet
        

      

      

      
        Table 5 
				
        

        
          Mission profiles for flight-performance analysis
        
        

      

      
        
          
            	Case
            	Speed standard
            	Operating modes
          

        
        
          	A
          	Best angle of climb
          	Dry / OS / CWI
        

        
          	B
          	Best rate of climb
          	Dry / OS / CWI
        

      

      

    

    

  
    
      5. 결과 및 논의
      
        5.1 수분사에 따른 엔진 성능변화 분석
        미분사와 OS, CWI 운전 조건에서 수분사 유량에 따른 추력 변화를 Fig. 7에 도시하였다. 또한 Table 6에 미분사와 각 위치별 최대 수분사량을 가질 때 엔진 성능을 정리하였다. 수분사량이 증가할수록 OS와 CWI에서의 최대 추력이 모두 비례적으로 증가하는 것을 확인할 수 있다. 이는 분사되는 물의 유량이 많아질수록 엔진의 코어 유량이 증가하는 영향과 압축기-터빈 작동점 매칭 과정에서 상승한 노즐 압력비로 인해 배기가스 속도가 증가하는 영향이 복합적으로 작용하기 때문이다. 따라서 최대 추력은 OS 대비 68 % 더 많은 수분사가 가능했던 CWI에서 124.3 N으로 확인되었다. 그러나 수분사량이 동일한 조건에서 OS는 CWI보다 더 큰 추력을 보였다. CWI의 경우는 연소기에서 증발한 물로 인해 터빈 입구 유량이 증가하고, 이에 따라 터빈 출력이 상승한다. OS의 경우는 CWI와 동일한 원리로 터빈 출력이 상승하는 동시에 압축기 입구에 분사된 물이 압축기 내부에서 증발하면서 중간 냉각(Intercooling) 효과로 압축기 소모 동력을 추가로 감소시킨다. 따라서 OS는 CWI보다 회전수와 압력비가 더 크게 증가한 작동점에서 압축기 소모 동력과 터빈 출력이 매칭되었고, 결과적으로 OS의 엔진 코어 유량과 배기가스 속도가 모두 CWI보다 컸기에 추력 증대율 또한 더 컸다.

        
          
          

          Fig. 7 
				
          

          
            Net thrust variation according to injected water mass flow
          
          

          

        

        
          Table 6 
				
          

          
            Comparison of engine performance parameters according to operation modes
          
          

        

        
          
            
              	Parameters
              	Dry
              	OS
              	CWI
            

          
          
            	Turbine inlet temperature [K]
            	1189.48
          

          
            	Injected water mass flow [g/s]
            	0
            	4.9
            	15.3
          

          
            	Core mass flow [g/s]
            	235.2
            	254.6
            	260.2
          

          
            	Pressure ratio
            	2.90
            	3.14
            	3.22
          

          
            	Nozzle pressure ratio
            	1.38
            	1.45
            	1.48
          

          
            	Spool speed [1/min]
            	154,000
            	176,489
            	165,494
          

          
            	Compressor power [kW]
            	33.2
            	38.4
            	40.3
          

          
            	Turbine power [kW]
            	33.2
            	38.4
            	40.3
          

          
            	Exhaust gas velocity [m/s]
            	434.7
            	468.1
            	488.3
          

          
            	Net thrust [N]
            	100.0
            	116.5
            	124.3
          

        

        

        수분사 유량에 따른 TSFC 변화를 Fig. 8에 도시하였다. CWI의 경우 수분사가 이루어지는 모든 조건에서 설계점 대비 TSFC가 악화되는 반면, OS는 모든 구간에서 개선되었다. 특히 수분사 유량이 1.6 g/s일 때, TSFC가 설계점 대비 최대 0.8 % 개선되었다. 이는 OS가 CWI에 비해 동일한 TIT를 유지하기 위해 더 많은 연료를 소모함에도 불구하고, 압축기 소모 동력 절감에 따른 추력 증대 효과가 연료 소모량의 증가분을 상쇄할 만큼 컸기 때문이다. 즉, OS는 연료 유량 증가율보다 추력 증가율이 더 가파르게 나타나 TSFC가 개선되는 반면, CWI는 추력 증가보다 연료 유량 증가가 더 지배적으로 작용하여 TSFC가 악화되었다.

        
          
          

          Fig. 8 
				
          

          
            TSFC variation according to injected water mass flow
          
          

          

        

      

      
        5.2 수분사에 따른 미션 프로파일 변화 분석
        최대 상승각 속도 기준으로 구축된 이륙 및 상승 구간인 Case A를 Fig. 9에 도시하였고 주요 비행 성능변화는 Table 7에 정리하였다. Case A의 목적인 평균 상승각은 미분사 대비 OS가 8.8 %, CWI가 16.2 % 증가하였는데 이는 5.1절에서 확인한 것과 같이 CWI의 최대 추력이 더욱 크기 때문이다. 소모되는 물의 양은 최대 수분사량 차이로 인해 CWI가 OS보다 194 % 더 많았으며, 수분사 시스템과 소모되는 물의 무게를 포함한 UAV 전체 무게는 미분사 대비 OS, CWI 각각 11.3 %, 16.4 % 증가하였다. 그러나 최대 추력이 증가함에 따라 추중비는 각각 설계점 대비 4.6 %, 6.9 % 증가하였다. 목표 고도에 도달하는 데 소모된 연료는 미분사가 가장 적었으며, OS와 CWI에서 각각 약 6.3 %, 12.5 % 증가하였다. 이 영향으로 항속거리가 미분사 대비 모두 감소하였지만, 최대 감소율은 CWI에서 0.77 %로 1.5 km 이내였다.

        
          
          

          Fig. 9 
				
          

          
            Effect of water injection on take-off and climb profiles in case A
          
          

          

        

        
          Table 7 
				
          

          
            Comparison of flight performance in case A for operating modes
          
          

        

        
          
            
              	Parameters
              	Dry
(Case A)
              	OS
(Case A)
              	CWI
(Case A)
            

          
          
            	Average angle of climb [°]
            	26.4
            	29.2
            	32.0
          

          
            	Average speed of climb [m/s]
            	37.80
            	39.37
            	39.41
          

          
            	Time to top of climb [s]
            	98.6
            	88.9
            	83.8
          

          
            	Total water mass [kg]
            	0
            	0.81
            	2.40
          

          
            	Total UAV mass [kg]
            	31.03
            	34.54
            	36.13
          

          
            	Thrust weight ratio
            	0.657
            	0.688
            	0.703
          

          
            	Fuel to top of climb [kg]
            	0.96
            	1.02
            	1.08
          

          
            	Range [km]
            	183.0
            	182.9
            	181.6
          

        

        

        최대 상승률 속도 기준으로 구축된 이륙 및 상승 구간인 Case B를 Fig. 10에 도시하였고 주요 비행 성능변화는 Table 8에 정리하였다. Case B의 목적인 평균 상승 속력은 미분사 대비 OS가 7.0 %, CWI가 10.8 % 증가하였다. 소모되는 물의 비율은 CWI가 OS보다 193 % 더 많아 Case A와 유사하였지만, 물 소모량은 Case B가 더욱 작았다. 이는 Case B가 더 큰 평균 속도를 가지고 있기에 OS와 CWI의 목표 고도에 도달하기 위한 소요 시간을 Case A 대비 각각 17.0 %, 17.7 % 줄였기 때문이다. 또한 소모되는 물의 양이 감소함에 따라 Case A 대비 UAV 전체 무게의 소폭 경량화가 이루어졌고, 이로 인해 OS와 CWI의 추중비가 설계점 대비 각각 5.0 %, 7.97 % 증가했다. 목표 고도에 도달하는 데 소모된 연료는 미분사 대비 OS가 4.7 %, CWI가 9.9 % 증가하였다. 이는 Case B가 Case A보다 더 적은 연료로도 목표 고도에 도달할 수 있고, 더 많은 연료를 순항 구간에 사용함으로써 순항 거리를 확보할 수 있음을 의미한다.

        
          
          

          Fig. 10 
				
          

          
            Effect of water injection on take-off and climb profiles in case B
          
          

          

        

        
          Table 8 
				
          

          
            Comparison of flight performance in case B for operating modes
          
          

        

        
          
            
              	Parameters
              	Dry
(Case B)
              	OS
(Case B)
              	CWI
(Case B)
            

          
          
            	Average angle of climb [°]
            	22.0
            	23.6
            	24.9
          

          
            	Average speed of climb [m/s]
            	65.11
            	69.68
            	71.31
          

          
            	Time to top of climb [s]
            	82.2
            	73.8
            	69.0
          

          
            	Total water mass [kg]
            	0
            	0.70
            	2.05
          

          
            	Total UAV mass [kg]
            	31.03
            	34.43
            	35.78
          

          
            	Thrust weight ratio
            	0.657
            	0.690
            	0.709
          

          
            	Fuel to top of climb [kg]
            	0.83
            	0.87
            	0.91
          

          
            	Range [km]
            	188.0
            	187.8
            	187.3
          

        

        

      

    

    

  
    
      6. 결 론
      본 연구에서는 수분사 위치에 따른 100 N급 마이크로 터보제트 엔진의 성능변화를 분석하였다. 또한 수분사 터보제트 엔진과 UAV 형상을 통합하여 이륙 및 상승 구간의 비행 성능변화를 분석하였으며, 연구의 결과는 다음과 같이 요약된다.

      
        	1) 오버스프레이(OS)의 최대 추력 증대율은 16.5 %, 연소기 직분사(CWI)의 최대 추력 증대율은 24.3 %로 확인되었다. 그리고 분사되는 수분사 유량이 동일할 경우 OS의 중간 냉각 효과로 인해 CWI 대비 추력 증대율이 더욱 컸다.


        	2) OS, CWI 모두 설계점 TIT를 유지하기 위해 연료 유량이 모두 증가하였다. CWI는 추력이 증대되었음에도 불구하고 모든 수분사량 구간에서 TSFC가 악화되었지만, OS는 추력 증대의 영향이 지배적이었기에 TSFC가 개선되었다. 특히 분사되는 유량이 1.6 g/s일 때, TSFC가 최대 0.8 % 개선되었다.


        	3) Case A와 B에서 수분사 적용에 따른 비행 성능변화는 정성적으로 동일하였다. 최대 추력이 증가함에 따라 평균 상승각 및 평균 비행속도가 모두 향상되었다. 또한 수분사 시스템과 탑재되는 물로 인해 UAV의 전체 무게가 증가하였지만, 증가한 엔진 추력의 영향이 더욱 커 추중비가 향상되었다.


        	4) 설계점 TIT를 유지하며 목표 고도에 도달하기 위해 소모되는 연료가 미분사 대비 모두 증가하였고, 이로 인해 UAV의 항속거리가 Case A-CWI에서 최대 0.77 % 감소하였다. 이때 Case B의 미션 시나리오가 Case A보다 항속거리 손실을 최소화하는 데 더 유리하였다.


      

      해석 결과, 대상 엔진에서는 오버스프레이(OS) 적용이 추력 향상과 TSFC 개선이 동시에 나타나 효율 관점에서 가장 유리한 운용 조건으로 확인되었다. 반면 OS 수준을 초과하는 추가 추력이 요구되는 경우에는 TSFC 증가를 수반하더라도 연소기 직분사(CWI)가 더 큰 추력 증대 효과를 제공하였다. 따라서 운용 목적에 따라 OS와 CWI를 적절히 선택할 필요가 있다. 또한 수분사 적용에 따른 일시적 추력 증대는 UAV의 상승 구간의 비행 성능을 향상시켜, 운용 전략을 다각화하는 것에 실효성이 있음을 검증하였다.

    

    

  
    
      Nomenclature
      
        
          	
          	
        

        
          	
            
						a
					 : 
          
          	
            ambient
          
        

        
          	
            
						CWI
					 : 
          
          	
            combustor water injection
          
        

        
          	
            CF : 
          
          	
            nozzle thrust coefficient [-]
          
        

        
          	
            
						cos
					 : 
          
          	
            cosine
          
        

        
          	
            F : 
          
          	
            thrust [N]
          
        

        
          	
            
						h
					 : 
          
          	
            enthalpy [kJ/kg]
          
        

        
          	
            
						LHV
					 : 
          
          	
            lower heating value [kJ/kg]
          
        

        
          	
            m˙ : 
          
          	
            mass flow rate [g/s]
          
        

        
          	
            
						N
					 : 
          
          	
            rotation speed [1/min]
          
        

        
          	
            
						NCF
					 : 
          
          	
            normalized corrected flow
          
        

        
          	
            
						NCS
					 : 
          
          	
            normalized corrected speed
          
        

        
          	
            
						NEFF
					 : 
          
          	
            normalized efficiency
          
        

        
          	
            
						NPR
					 : 
          
          	
            normalized pressure ratio
          
        

        
          	
            
						OS
					 : 
          
          	
            overspray
          
        

        
          	
            
						P
					 : 
          
          	
            pressure [kPa]
          
        

        
          	
            
						PR
					 : 
          
          	
            pressure ratio
          
        

        
          	
            
						R
					 : 
          
          	
            gas constant [kJ/kg⋅K]
          
        

        
          	
            
						sin
					 : 
          
          	
            sine
          
        

        
          	
            
						T
					 : 
          
          	
            temperature [K]
          
        

        
          	
            
						TSFC
					 : 
          
          	
            thrust specific fuel consumption [g/kN⋅s]
          
        

        
          	
            
						V
					 : 
          
          	
            velocity [m/s]
          
        

        
          	
            Vx : 
          
          	
            speed for best angle of climb [m/s]
          
        

        
          	
            Vy : 
          
          	
            speed for best rate of climb [m/s]
          
        

        
          	
            W˙ : 
          
          	
            power [kW]
          
        

        
          	
            γ : 
          
          	
            specific heat ratio
          
        

        
          	
            η : 
          
          	
            efficiency
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