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            초록
          
        

        
          In this research, an investigation on aerodynamic performance of a multi-stage transonic wide chord fan with various stacking lines has been conducted. To analyze fluid flow in the transonic wide chord fan, three-dimensional Reynolds-averaged Navier-Stokes equations with SST Reattachment Modification turbulence model were used as governing equations. A passage of the transonic wide chord fan was used to construct computational domain and the optimal grid system was selected through a grid-dependency test. The stacking line of first rotor was set to forward and backward with reference to the rotation direction, and the aerodynamic performances of these models were compared with those of the reference model at design and off-design speeds.
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      1. 서 론
      항공기 엔진으로 사용되는 가스터빈의 압축기 앞 부분에 장착되는 넓은 코드(Chord)를 갖는 축류홴(Axial fan)은 항공기의 운전 상태에 따라 입구 유동의 변화가 심하기 때문에 안정적이고 넓은 운전범위를 가져야할 뿐 아니라 고효율 설계가 이루어져야 한다. 이러한 설계 목표를 달성하기 위해 지난 수십 년 간 동익(Rotor) 형상 제어 방법들이 연구되어 왔다. 특히, 동익의 스윕(Sweep) 및 린(Lean) 등과 같은 반경방향 중첩선(Stacking line)의 변화가 축류홴의 성능에 미치는 영향에 대한 연구가 많이 진행되었으며, 중첩선의 원주방향 변화가 천음속 축류홴에 발생하는 충격파와 팁 누설 와류(Tip leakage vortex)의 구조를 변화시켜 축류홴의 작동 안정성에 영향을 미친다는 것이 밝혀졌다.(1,2) 충격파와 팁누설 와류의 상호작용으로 인해 발생하는 실속현상은 심한 진동을 유발하게 되어 효율과 작동 안정성의 저하를 야기하는 것으로 알려져 있다.(3)

      Samad 등(4)은 단열 효율, 전압력비 및 전온도비를 향상시키기 위해 스윕, 린 및 스큐(Skew)를 적용한 동익의 형상에 대해 다양한 대리모델을 사용하여 최적설계를 수행하였다. Wu 등(5)은 중첩선의 스윕과 허브 반경을 변화시켜 동익의 압력비를 향상시켰으며, Wadia 등(6)은 단단 축류 압축기의 동익에 대하여 회전방향으로 스윕한 전향익(Forward-curved blade)과 반대방향으로 스윕한 후향익(Backward-curved blade)을 사용하여 각 동익의 형상 변화가 축류 압축기의 공력성능에 미치는 영향을 실험을 통해 분석하였다. 전향익을 사용한 단단 축류압축기의 효율과 스톨 마진(Stall Margin)이 향상되었으나 후향익을 사용한 경우 상대적으로 효율과 스톨 마진이 감소된 것을 확인하였다.

      Hah 등(7)은 동익이 전향익 혹은 후향익으로 구성된 축류압축기의 수치해석을 통해 내부 유동 및 공력성능을 분석하였다. 동익의 팁 부근에서 전향익의 경우 충격파가 후향익보다 상대적으로 하류에서 발생하였으며, 유동이 더 안정되는 것을 확인하였으나, 전향익을 사용할 경우 동익에 작용하는 부하가 증가하게 되어 구조적으로 불안정하게 되는 단점이 발생하였다.

      이상과 같이 축류 압축기의 작동 안정성과 효율을 향상시키기 위해 내부 유동장 분석과 동익 형상 제어에 대한 많은 연구들이 수행되어 왔다. 그러나 항공기용 가스터빈의 축류 압축기 앞부분에 장착되는 넓은 코드를 갖는 다단 천음속 축류홴에 대해서는 고회전 상태에서의 천음속 유동 특성과 저회전 상태에서의 아음속 유동 특성을 모두 고려한 연구는 수행되지 않았다.

      따라서 본 연구에서는 동익의 구조적 안정성을 고려하여 블레이드 스윕에 제한을 두어 조절함으로써, 서로 다른 회전속도에서 동익의 스윕 변화가 천음속 다단 축류 홴의 공력성능에 미치는 영향을 삼차원 레이놀즈평균 나비어-스톡스 방정식(Reynolds-averaged Navier-Stokes equations; RANS)을 사용하여 분석하였다.

    

    

  
    
      2. 연구방법
      
        2.1 연구대상
        본 연구에서 사용된 천음속 축류홴의 삼차원 형상은 Fig. 1과 같이 총 2단으로 구성되어 있고, 1단은 18개의 동익과 40개의 정익으로 구성되었으며 2단은 36개의 동익과 56개의 정익으로 구성되었다. 본 천음속 축류홴은 0.301의 유량계수에서 0.984의 전압계수를 갖도록 설계되었고, 유량계수와 전압계수는 다음과 같은 식으로 표현된다.

        
          
          

          Fig. 1 
				
          

          
            3D geometry of multi-stage transonic axial fan
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        여기서 Q, D 및 U는 각각 유량, 팁 직경 및 팁 속도를 의미하고, ΔPt 과 ρ는 각각 전압상승과 작동유체의 밀도를 의미한다. 자세한 설계사양은 Table 1에 나타내었다.

        
          Table 1 
				
          

          
            Design specifications for the transonic axial fan
          
          

        

        
          
            	Flow coefficient (φ)
            	0.301
          

          
            	Head coefficient (ψ)
            	0.989
          

          
            	Number of 1st Rotor and Stator
            	18/40
          

          
            	Number of 2nd Rotor and Stator
            	36/56
          

          
            	Relative Mach number at rotor tip
            	1.65
          

        

        

      

      
        2.2 유동해석 방법
        본 연구에서는 천음속 축류홴의 공력성능과 유동장 분석을 위해 상용코드인 ANSYS CFX-15.0(8)을 사용하였고, 난류모델로는 SST Reattachment Modification 모델(9)을 사용하여 RANS 해석을 수행하였다. SST Reattachment Modification 모델은 기존의 SST 모델의 난류운동에너지 방정식에 압력항을 추가하여 유동의 박리이후 재부착 지점 예측을 향상시킨 모델이다.(9) 계산영역은 Fig. 2와 같이 회전방향으로 주기조건을 적용하여 단일유로로 구성하였으며 회전영역과 정지영역의 경계면에는 상류영역의 물성치를 평균하여 하류영역으로 입력시키는 방식인 Stage기법을 적용하였다. 입구의 경계조건은 균일한 상태의 전압력과 전온도 조건으로 대기압인 101,325 Pa과 상온인 288.15 K를 각각 적용하였으며, 단일 유로에 대한 질량유량과 균일한상태의 정압을 출구의 경계조건으로 부여하였다.

        
          
          

          Fig. 2 
				
          

          
            Computational domain
          
          

          

        

      

      
        2.3 동익 스윕
        Fig. 3에서는 본 연구에서 적용한 천음속 축류홴 첫 단 동익의 스윕을 도식화 하였다. Fig. 3에서 보는 바와 같이 동익 팁에서의 스윕을 정의하고, 스윕의 기준선은 기준 모델(Reference)의 허브에서 팁까지의 반경선으로 정의하였다. 스윕의 변화량(δ)은 동익의 허브를 기준으로 팁까지 11개의 층을 구성하여 각 층에서 선형적으로 증가 시켰고, 다음과 같은 식으로 정의하였다.

        
          
          

          Fig. 3 
				
          

          
            Schematic of blade sweep
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        여기서 δN와 RN은 각각 각 층의 스윕 변화량과 허브로부터의 반경을 의미하고, a는 상수이다.

        동익 팁에서의 스윕 변화량(δtip)에 대해서는 천음속 축류홴의 구조적 안정성을 고려하여 ±0.9 mm의 범위로 제한하였고, 스윕 변화량이 0인 동익 형상을 기준 모델로 정의하였다. 본 연구에서 고려된 Model 1과 Model 2의 경우 동익 팁의 스윕 변화량은 각각 0.9 mm (전향익) 와 –0.9 mm (후향익)로 설정하였다.

      

    

    

  
    
      3. 결과 및 검토
      
        3.1 격자의존성 테스트
        본 연구에서는 수치해의 격자의존성을 제거하기 위해 약 100만개에서 290만개 사이의 격자수를 사용한 격자의존성 시험을 수행하여 Fig. 4에 각각 나타내었다. Fig. 4(a)에서는 설계유량에서의 무차원화 된 단열효율을 비교하였으며, Fig. 4(b)에서는 설계유량에서 첫 단 동익의 99.5% 스팬에서의 정압분포를 보여주고 있다. Fig. 4에서 보는 바와 같이 약 200만개의 격자수에서 격자 의존성이 제거되었으므로 이격자수를 본 연구를 위한 최적의 격자수로 선정하였다.

        
          
          

          Fig. 4 
				
          

          
            Grid dependency test
          
          

          

        

      

      
        3.2 공력성능
        본 연구 대상인 천음속 축류홴의 기준 모델, Model 1 및 Model 2에 대해 천음속 축류홴의 설계 회전속도(100% RPM)에서의 유량계수와 전압계수의 관계에 대한 성능곡선을 Fig. 5에 나타내었다. Fig. 5에서 보는 바와 같이 100% RPM의 설계전압계수(ψ=0.989)에서 유량계수의 차이가 가장 크게 발생하는 것을 확인하였고, Table 2에 설계점에서의 유량계수와 단열효율을 각 모델별로 나타내었다. 유량계수와 단열효율은 Model 1을 사용한 천음속 축류홴의 경우 기준모델대비 각각 0.057% 및 0.12% 증가하였고, Model 2를 사용한 천음속 축류홴은 각각 0.013% 및 0.12% 감소하였다. Model 1과 2의 스윕의 차이가 작기 때문에 두 Model 사이의 유량계수와 효율의 정량적 차이는 미소하였지만, 경향이 서로 반대로 나타났다. Fig. 6은 설계 회전속도 및 탈설계 회전속도에서 작동영역(Operating range)을 나타내며, 이 작동영역은 다음과 같은 식으로 표현된다.

        
          
            
              	
                
                  
                    o
                    p
                    e
                    r
                    a
                    t
                    i
                    n
                    g
                     
                    r
                    a
                    n
                    g
                    e
                    =
                    
                      
                        
                          
                            Φ
                          
                          
                            c
                          
                        
                        -
                        
                          
                            Φ
                          
                          
                            s
                          
                        
                      
                      
                        
                          
                            Φ
                          
                          
                            c
                          
                        
                      
                    
                  
                
              
              	
                (4) 
				
              
            

          

        

        
          
          

          Fig. 5 
				
          

          
            Aerodynamic performance curves at 100% RPM
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 6 
				
          

          
            Operating range at each rotational speed
          
          

          

        

        
          Table 2 
				
          

          
            Aerodynamic performance at designed head coefficient
            (ψ=0.989)

          
          

        

        
          
            
              	
              	Adiabatic efficiency
              	Flow coefficient
            

          
          
            	Reference
            	86.70
            	0.30079
          

          
            	Model 1
            	86.82
            	0.30096
          

          
            	Model 2
            	86.58
            	0.30075
          

        

        

        여기서 Φ는 유량계수를 나타내고, 하첨자 c와 s는 각 모델에서의 초킹(Choking)과 실속 근처(Near stall)를 나타낸다. Fig. 6에 나타난 바와 같이 Model 1의 경우 기준모델 대비 100%, 80% 및 60% 회전속도에서 작동 영역이 증가하였으나 Model 2의 경우 기준모델 대비 각 회전속도에서 작동영역이 감소한 것을 확인할 수 있었다. 이러한 결과는 앞서 언급한 Wadia 등(6)의 연구 결과와 일치한다.

        Fig. 7은 설계 전압계수에서 각 Model 첫 단 동익의 99.5%, 50% 및 20% 스팬에서 압력분포를 나타내고 있다. 이 그림에서 보이는 바와 같이 스윕의 변화량이 상대적으로 작은 허브 부분에서는 동익에 작용하는 정압분포의 차이가 발견되지 않았으나 스윕의 변화량이 가장 큰 동익의 팁 부분에서는 정압분포에 차이가 발생하는 것을 확인할 수 있고, Model 1의 경우 설계 전압계수에서 상대적으로 증가한 유량계수의 영향으로 인해 Fig. 7(a)에서와 같이 충격파의 발생으로 인한 압력상승이 하류로 이동한 것을 확인할 수 있었다.

        
          
          

          Fig. 7 
				
          

          
            Static pressure distributions at design head coefficient (100% RPM)
          
          

          

        

        Fig. 8은 60% 회전속도에서 성능곡선과 임의의 운전 곡선(Operating line)을 함께 보여주고 있다. Fig. 8(b)는 실속유량 근처에서 각 Model의 성능곡선을 나타내고 있다. Fig. 8(b)에서와 같이 Model 1은기준모델 보다 작동 영역이 증가한 반면 Model 2는 작동 영역이 감소한 결과를 보여주었다. 그러나 전압계수의 경우 이와 반대로 Model 1은 기준모델보다 감소하였고, Model 2는 증가한 것을 알 수 있었다.

        
          
          

          Fig. 8 
				
          

          
            Aerodynamic performance curves and operating line (60% RPM)
          
          

          

        

        Table 3은 각 Model의 운전점(Operating point)을 기준으로 하여 다음과 같이 정의되는 스톨 마진값을 비교해 주고 있다.
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          Table 3 
				
          

          
            Normalized stall margin (60% RPM)
          
          

        

        
          
            
              	
              	Reference
              	Model 1
              	Model 2
            

          
          
            	
              S.M.
            
            	1.483
            	1.823
            	1.184
          

        

        

        여기서 m˙과 PR은 각각 질량유량과 입출구 전압력비를 나타내며, 하첨자 op와 stall은 각각 운전점과 실속점을 나타낸다. 설계회전속도의 60% 회전속도에서 Model 1과 Model 2의 스톨 마진은 기준모델에 비해 각각 절대값이 0.34% 증가하고 0.30% 감소하였다.

        60% 회전수 실속 근처 유량에서 각 Model의 첫 단 동익출구부에서 스팬방향으로의 정압 및 전압 분포는 Fig. 9에 나타난다. 이 그림에서 보이는 바와 같이 정압과 전압 모두 Model 1을 사용한 천음속 축류홴에서 상대적으로 높은 값을 갖고, Model 2를 사용한 경우 반대 경향이 나타나는 것을 확인할 수 있다.

        
          
          

          Fig. 9 
				
          

          
            Static and total pressure distributions at the outlet of first rotor (60% RPM, Φ=0.142)
          
          

          

        

        회전축과 유동방향 사이의 각도인 유동각의 분포는 60% 회전수와 실속 근처 유량에서 첫 단 출구부에서 스팬방향으로의 분포가 Fig. 10에 나타난다. 50% 스팬에서부터 100% 스팬까지 Model들 간의 유동각 분포에 차이가 발생하였으며, Model 1을 사용한 천음속 축류홴의 경우 기준모델과 Model 2에 비해 회전방향으로 유동각이 증가한 것을 확인할 수 있었다. 이에 따라 2단 동익의 입구에서 회전방향 유동각(Cϴ,in)이 증가하게 되며 이로 인해 유동의 영각(Incidence angle)이 감소하게 된다. 유동 현상이 복잡한 동익의 팁부분에서 영각의 감소는 스톨 발생을 지연시켜 유동을 안정시킨다고 널리 알려져 있다.(10) 이러한 결과로 인해 Model 1의 작동 안정성이 향상되고, Model 2의 작동 안정성은 감소된 것으로 사료된다.

        
          
          

          Fig. 10 
				
          

          
            Flow angle distributions at the outlet of first stage (60% RPM, Φ=0.142)
          
          

          

        

        Fig. 11는 60% 회전수와 실속 근처 유량에서 두 번째 단출구부에서 스팬방향으로의 전압 분포를 나타내고 있다. Fig. 9(b)와 같이 첫 단 동익에서의 전압 상승 차이에도 불구하고 세 가지 Model의 전압 분포가 거의 동일한 것을 확인할 수 있다. Model 1의 경우 Fig. 10과 같이 첫 단 출구부에서 유동각이 회전방향으로 증가하여 두 번째 단 동익의 입구 유동각이 기준모델에 비해 감소하게 되어, 두 번째 단의 압축일이 감소하는 것으로 사료되며, 이러한 이유로 전체 단의 전압력비가 Fig. 11과 같이 동일한 수준이 되는 것으로 사료된다.

        
          
          

          Fig. 11 
				
          

          
            Total pressure distributions at the outlet of second stage (60% RPM, Φ=0.142)
          
          

          

        

        Model 2에 대해 실속 근처 유량에서 첫 단 동익의 99.5%, 50% 및 20% 스팬에서 마하수 분포가 Fig. 12에 나타난다. Fig. 12(a)에서와 같이 스윕의 변화량이 최대인 팁 부분에서 마하수 분포의 차이가 발생한 것을 관찰할 수 있었다. Model 1의 경우 영각의 증가로 인해 동익 전연부 흡입면에서 상대적으로 높은 마하수 분포를 보인 반면 Model 2의 경우 영각의 감소로 인해 동익 전연부 흡입면에서 상대적으로 낮은 마하수 분포를 확인할 수 있다.

        
          
          

          Fig. 12 
				
          

          
            Relative mach number distributions at near stall condition (60% RPM, Φ=0.142)
          
          

          

        

      

    

    

  
    
      4. 결 론
      본 연구에서는 삼차원 RANS해석을 사용하여 천음속 다단 축류홴에서 블레이드의 스윕이 공력 성능에 미치는 영향을 분석하였다. 천음속 다단 축류홴 첫 단 동익에 스윕을 주었으며, 동익의 허브에서부터 팁까지의 스윕을 조절하였다. 팁에서의 스윕 변화량(δtip)이 0.9 mm (전향익)인 Model 1과 – 0.9 mm (후향익)인 Model 2의 공력성능을 스윕이 없는 기준모델과 함께 설계 회전속도와 탈설계 회전속도에서 분석을 수행하였다. 전향익인 Model 1의 경우 설계 회전속도와 탈설계 회전속도에서 운전 영역이 향상되었으며 60% 설계 회전속도에서 기준모델과 비교하여 스톨 마진이 0.34% 증가하였고, 설계 전압계수에서 단열 효율이 기준모델과 비교하여 0.12% 증가한 것을 확인하였다. 후향익인 Model 2의 경우 설계 회전속도와 탈설계 회전속도에서 운전 영역이 기준모델과 비교하여 감소하였으며, 60% 설계 회전속도에서 스톨 마진이 0.3% 감소하였고, 설계 전압계수에서 단열 효율이 0.12% 감소하였다.단단 축류 압축기를 대상으로 한 선행연구(6)의 결과와 비교해볼 때 본 연구의 대상인 다단 천음속 축류홴에서도 전향익을 사용했을 때 설계 회전속도에서 운전영역과 단열 효율이 증가하는 것을 확인할 수 있었다. 아울러 탈설계 회전속도에서 스윕의 영향성을 분석한 결과, 전향익을 사용한 축류홴의 운전 영역이 증가되었고, 후향익을 사용한 축류홴은 운전 영역이 감소된 결과를 얻을 수 있었다.
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