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            초록
          
        

        
          This study presented that the arrangement design of the film cooling hole was conducted to improve the cooling performance. For this end, the first stage nozzle vane of the E3(Energy Efficient Engine) was modeled based on the NASA report. Design variables were selected for the location of the streamwise direction, and the arrangement design was performed to decrease the average temperature and uniformity on the vane surface. For the efficient design, the injection region was applied for the cooling effect when RANS analysis was performed. At this time, a neural network model was constructed to correspond to the cooling flow rate for the location of the cooling hole. As a result, the cooling hole arrangement was obtained, which had an average temperature lower 10 K and uniformity improved by 6% on the vane surface.
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      1. 서 론
      막냉각 기술은 냉각유체를 블레이드 표면에 흘려 얇은 막을 만듦으로써 블레이드가 직접적으로 고온의 가스와 접촉하지 않도록 하는 방법이다. 이는 터빈 입구온도를 보다 높게 할 수 있어 터빈엔진의 효율을 더 향상시킬 수 있도록 도움을 준다. 이러한 막냉각 기법은 블레이드 내부유로의 냉각유체가 막냉각홀을 거쳐 날개 표면으로 분사되는데 이 홀의 형상, 위치 등에 따라 냉각성능에 차이를 보인다(1).

      이와 관련된 연구는 지난 수 십 년간 수행되어 왔으며 하나의 막냉각홀에 대한 형상설계가 주를 이뤘지만, 최근에는 막냉각 홀 간의 상호작용, 설치 위치에 대해서도 고려하고 있다(2-5). Johnson 등(6)은 노즐베인 압력면의 냉각홀 형상과 패턴을 최적화하였고, Al-Zurfi 등(7)은 3종류의 냉각홀을 1-1/2 터빈단에 배치하여 LES 해석을 통해 와류를 감소시킬 수 있는 방법을 연구했다. Liu 등(8)은 끝벽(endwall) 전연(leading edge) 부근에 6종류의 막냉각홀 배열을 설치하였고 토출비(blowing ratio)와 난류강도에 따라 이들 배열이 가지는 냉각유체의 확산범위(coverage)를 조사하였다. 한편 Lee 등(9)은 냉각홀 제작 시 발생할 수 있는 형상의 차이를 불확실성으로 고려하여 표면 평균온도가 균일하도록 강건최적설계를 이용한 배치설계를 수행하였다. 냉각 시스템이 모델링된 터빈형상을 대상으로 하였고, 비록 계산비용이 큰 수치해석을 이용하였지만 근사모델로 이를 보완하면서 배치설계를 수행하였다. 이와 같이 실제 터빈을 대상으로 수치해석을 이용한 냉각홀 설계연구에는 컴퓨팅 자원이 많이 필요하거나, 설계변수의 수를 늘리기 어려운 약점을 여전히 가지고 있기 때문에 보다 효과적인 설계방법이 필요한 상황이다.

      본 연구에서는 E3(Energy Efficient Engine) 고압냉각터빈(10-12)의 1단 노즐베인을 대상으로 막냉각홀 배치설계를 수행하고자 한다. 이 때 효과적인 설계를 위해 냉각홀을 실제 모델링하지 않고 그 효과를 모사할 수 있는 injection region(13) 기법을 적용한 수치해석을 이용할 것이고, 냉각홀 위치에 따라 토출되는 냉각유량을 반영할 수 있는 모델을 구축할 것이다. 또한 이로부터 도출된 배치설계안에 대해 기존의 형상과 비교, 검토할 것이다.

    

    

  
    
      2. 막냉각홀 배치설계 과정
      본 연구에서 수행한 막냉각홀 배치설계 과정은 Fig. 1과 같다. 우선 기본모델 선정 및 설계문제를 정의하고, 냉각유량 분포모델 구축하여 근사모델 기반의 배치 최적설계를 수행한다. 이 과정을 거쳐 도출된 결과물을 토대로 내부 냉각유로, 냉각홀 등의 냉각 시스템을 포함한 전체모델을 만들고 수치해석을 통해 최종 개선안을 검토한다. 이러한 일련의 과정을 아래 장에서 보다 자세히 설명하겠다.

      
        
        

        Fig. 1 
				
        

        
          Cooling hole arrangement design
        
        

        

      

      
        2.1 기본모델 – E3 고압터빈 1단 베인
        냉각홀 배치설계 대상이자 기본모델(base model)은 E3 고압터빈의 1단 노즐 베인으로 그 형상은 참고문헌(10,11)에서 제시하고 있는 에어포일 및 자오면 정보를 바탕으로 하였다. 냉각 시스템도 같은 NASA 보고서를 참고하였지만 그 정보가 충분하지 않아 다른 터빈형상과 1차원 해석을 통해 이를 보완하여 Fig. 2와 같이 모델링하였다(12). 베인 내부에는 2개의 캐비티(cavity)가 있고, 내부에 충돌판(impingement plate)이 구성되어 있다. 냉각유체가 유입되는 끝벽에도 5∼6개 정도의 공간(compartment)과 충돌판이 구비되어 있다. 냉각유체는 허브쪽 유로(inner band)를 통해 앞쪽 캐비티(forward cavity)로, 쉬라우드쪽 유로(outer band)로 뒤쪽 캐비티(afterward cavity)로 공급된다. 베인에서의 냉각홀은 Fig. 3과 같이 총 13열로 구성되어 있고, 흡입면의 2열에는 확산형(diffusion type), 전연과 압력면에는 실린더형, 후연(trailing edge)에는 슬롯(slot) 형태를 가지고 있다. 편의상 이들을 Fig. 3에 표기한 것과 같이 흡입면의 홀부터 압력면 후연부까지 반시계방향으로 Row1∼13의 번호로 표기하였다.

        
          
          

          Fig. 2 
				
          

          
            Base model–the 1st stage nozzle vane
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 3 
				
          

          
            Cooling hole array
          
          

          

        

      

      
        2.2 문제정의 및 냉각유량 분포모델
        냉각홀 출구의 위치를 설계변수로 선정하였고, 냉각홀 열의 순서가 역전되는 현상을 방지하기 위해 Fig. 4와 같이 상대적인 유동방향 위치로 표시하였다. 이 때 후연의 슬롯 형태의 냉각홀은 제외하였다. 또한 냉각홀 Row1∼10까지는 앞쪽 캐비티에서, Row11∼13은 뒤쪽 캐비티에서 냉각유체가 공급되고 있기 때문에 설계변수의 범위는 이를 고려하여 Table 1과 같이 선정하였다. 목적함수는 날개표면에서의 평균온도(Taveraged)를 낮추고, 고온부분을 가능한 많이 제거하여 균일도(σ(T), deviation T)를 높일 수 있도록 표면의 온도편차를 설정하였으며, 하나의 형상이 도출될 수 있도록 1:1 비율의 가중치를 주었다. 한편 날개표면에서의 최대온도(Tmax)는 기본모델보다 낮도록 제약조건으로 설정하였다. 이 배치설계 문제정의를 식 (1)에 나타내었다.
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          Fig. 4 
				
          

          
            Definition of design variables
          
          

          

        

        
          Table 1 
				
          

          
            Range of design variables
          
          

        

        
          
            
              	
              	lower
              	upper
              	
              	lower
              	upper
            

          
          
            	Rz1
            	0.08
            	0.2
            	Rz7
            	0.03
            	0.06
          

          
            	Rz2
            	0.06
            	0.18
            	Rz8
            	0.04
            	0.08
          

          
            	Rz3
            	0.03
            	0.1
            	Rz9
            	0.06
            	0.09
          

          
            	Rz4
            	0.02
            	0.04
            	Rz10
            	0.08
            	0.1
          

          
            	Rz5
            	-0.01
            	0.01
            	Rz11
            	0.22
            	0.3
          

          
            	Rz6
            	0.02
            	0.04
            	Rz12
            	0.15
            	0.2
          

          
            	
            	
            	
            	
            	
            	
          

        

        

        본 연구에서는 냉각 시스템이 포함된 모델을 대상으로 배치설계를 수행하지 않고 냉각효과를 나타낼 수 있도록 냉각홀 위치에 소스(source term)를 적용한 모델을 기반으로 하였기 때문에 냉각홀 위치에 따른 냉각유량을 반영해야 한다. 이를 위하여 냉각홀의 위치가 바뀌어도 내부유로의 압력과 날개표면의 압력은 크게 바뀌지 않는다는 가정 하에 냉각 시스템이 모두 모델링된 기본모델을 대상으로 수치해석을 수행(12)하였고, 이로부터 도출된 각 냉각홀 위치에서의 냉각유량을 바탕으로 날개표면에 대한 냉각유량 분포모델을 신경망 모델로 구축하였다. 이와 같이 만들어진 모델을 이용하여 날개표면에서의 냉각유량 분포를 Fig. 5에 나타내었다. 결정계수, R2은 0.9994이고 RMSE(root mean square error)는 1.09×10-4로 해당 모델은 냉각홀 위치에 따른 냉각유량을 높은 신뢰도로 제공할 수 있음을 확인하였다.

        
          
          

          Fig. 5 
				
          

          
            Definition of design variables (Unit: kg/s)
          
          

          

        

        이상으로 냉각홀 배치설계를 위한 기본모델, 문제정의 및 준비과정을 설명하였고, 다음 장에는 근사모델을 사용하는 최적설계 과정으로 베인 표면온도를 구하기 위한 수치해석 및 injection region 방법, 근사모델 구성과정에 대해 설명하고자 한다.

      

      
        2.3 배치설계 및 냉각성능 평가 방법
        주어진 설계공간에서 목적함수 및 제약조건을 잘 설명할 수 있는 근사모델을 만들기 위해 실험계획법이 이용된다. 본 연구에서는 설계공간에 실험점이 고르게 분포할 수 있도록 실험점간 거리 편차를 최소로 하는 D-optimal 방법을 이용하였고, 12개의 설계변수를 가지고 있어 총 137개의 실험점이 추출되었다. 이들 실험점 각각에 대해 수치해석을 수행하고, 이로부터 구하여진 베인 표면의 온도정보를 기반으로 근사모델을 구축하였다.

        수치해석에는 상용 소프트웨어인 ANSYS CFX v2020을 이용하였고, Navier-Stokes 방정식과 SST 난류모델을 적용하였다. Table 2에 정리된 경계조건을 사용하였고, 이 때 Re수는 4.7×106이다. 계산 도메인은 무냉각 베인 형상으로 셀 기준 588만 개의 정렬격자가 사용되었다. Injection region 기법(13)은 Fig. 6과 같이 막냉각 유동을 모사할 수 있도록 지정된 냉각홀 위치와 직경에 냉각유체가 원하는 각도로 토출되도록 소스항을 부여하는 방법이다. 실제 냉각홀을 모델링 하지 않기 때문에 무냉각 베인 형상의 계산 도메인을 바로 사용할 수 있다. 이러한 까닭에 수치해석에 소요되는 계산 비용을 상당부분 절감할 수 있고, 이는 곧 높은 설계 자유도를 가질 수 있게 해준다. 하지만 냉각홀의 위치가 변하게 되면 냉각유량이 달라지므로 이를 고려해야 한다. 본 연구에서는 앞서 설명한 냉각유량 분포모델을 구축하여 적용하였다.

        
          Table 2 
				
          

          
            Boundary condition
          
          

        

        
          
            
              	Location
              	Condition
            

          
          
            	Inlet
            	Total pressure 2.526 MPa
Total Temperature 1776 K
          

          
            	Outlet
            	Averaged static pressure 1.52 MPa
          

          
            	Coolant inlet
- Inner band
            	Total pressure 2.61 MPa
Total Temperature 883 K
          

          
            	Coolant inlet
- Outer band
            	Total pressure 2.57 MPa
Total Temperature 883 K
          

        

        

        
          
          

          Fig. 6 
				
          

          
            Injection region in the computational domain (Eject direction & mass flow rate of the coolant)
          
          

          

        

        이와 같이 각 실험점에 대해 수치해석을 수행하여 구해진 날개표면의 평균온도, 최대온도, 온도의 편차를 2차 다항식의 근사모델로 구축하였고, 설계변수에 대한 온도들의 민감도 그래프를 Fig. 7에 도시하였다. 전반적으로 변수 Rz1, 5, 6에 의해 베인 표면의 평균온도, 균일도, 최대온도가 크게 영향을 받음을 확인할 수 있다. 이들 중 Rz5와 6은 전연부에 있으며, 정체점(stagnation point)이 형성되는 부분의 설계변수로 유입되는 고온의 작동유체가 바로 부딪히기 영역이기 때문에 이를 극복하기 위한 조치가 필요한 지점이다. Table 3에 정리된 근사모델의 신뢰도 지수에서 결정계수의 값이 0.9 이상이므로 만들어진 모델을 이용하여 냉각홀 배치설계를 수행하기 타당한 것으로 판단된다.

        
          
          

          Fig. 7 
				
          

          
            Sensitivity chart
          
          

          

        

        
          Table 3 
				
          

          
            Reliability index for response surface
          
          

        

        
          
            
              	
              	R2
              	RMSE
            

          
          
            	Taveraged
            	0.99
            	2.49
          

          
            	Tmax
            	0.90
            	3.86
          

          
            	σ(T)
            	0.98
            	2.45
          

        

        

      

    

    

  
    
      3. 막냉각홀 배치설계 결과
      이상의 과정을 거쳐 도출된 설계안에 대한 표면온도 결과를 Table 4에 정리하였다. 여기서 전체모델(full model) 행은 냉각 시스템을 포함한 형상에 대한 수치해석 결과를, 근사모델(surrogated model) 행은 최적설계에 사용된 근사모델에서 도출된 결과를 나타낸다. 전체모델과 근사모델의 온도와 균일도는 약간의 차이를 보이고 있지만 그 경향성은 유지되고 있어 배치설계에 사용된 근사모델이 설계공간을 적절히 모사하고 있음을 알 수 있었다. 이를 통해 근사모델을 구축할 때 사용한 수치해석 방법-injection region이 적용된 해석 역시 막냉각 성능을 충분히 모사했다고 판단되어 진다. 또한 배치 개선안(Optimized model)은 기본모델에 비해 베인 표면 평균온도가 10K 낮고, 온도 균일도는 6% 개선된 것을 전체모델의 수치해석을 통해 확인할 수 있었다.

      
        Table 4 
				
        

        
          Design results: Surface temperature
          (Unit: K)

        
        

      

      
        
          
            	
            	
            	Base model
            	Optimized model
            	Difference [%]
          

        
        
          	Full model
          	Taveraged
          	1211.96
          	1201.85
          	0.83
        

        
          	Tmax
          	1752.44
          	1751.91
          	0.03
        

        
          	σ(T)
          	195.74
          	184.18
          	5.91
        

        
          	Surrogated model
          	Taveraged
          	1192.60
          	1180.72
          	1.00
        

        
          	Tmax
          	1779.50
          	1774.81
          	0.26
        

        
          	σ(T)
          	195.48
          	191.74
          	1.91
        

      

      

      Fig. 8은 두 모델의 베인 표면온도 분포를 나타낸 것으로 기본모델에 비해 개선안은 전연부와 압력면의 고온영역이 상당부분 감소된 것을 알 수 있다. 이것은 설계변수인 냉각홀의 유동방향 위치가 Table 5와 Fig. 9에 정리된 것처럼 전체적로 전연부 쪽으로 이동을 했기 때문이다. Row6 냉각홀의 위치에서 주유동이 압력면과 흡입면으로 갈라지기 때문에 해당 홀은 기본모델과 개선안이 거의 동일한 위치를 보이고 있지만, 개선안은 인근의 Row5와 7 냉각홀이 Row6과 보다 더 가깝게 위치하고 있다.

      
        
        

        Fig. 8 
				
        

        
          Temperature distribution for the base & optimized models
        
        

        

      

      
        Table 5 
				
        

        
          Design results: Design variables (Normalized with respect to the axial length of the airfoil)
        
        

      

      
        
          
            	
            	Base model
            	Optimized
          

        
        
          	Row1
          	0.3878
          	0.3395
        

        
          	Row2
          	0.2893
          	0.2595
        

        
          	Row3
          	0.1164
          	0.0795
        

        
          	Row4
          	0.0288
          	0.0210
        

        
          	Row5
          	0.0000
          	0.0010
        

        
          	Row6
          	0.0180
          	0.0170
        

        
          	Row7
          	0.0660
          	0.0470
        

        
          	Row8
          	0.1273
          	0.1047
        

        
          	Row9
          	0.1945
          	0.1749
        

        
          	Row10
          	0.2917
          	0.2571
        

        
          	Row11
          	0.5282
          	0.4771
        

        
          	Row12
          	0.6951
          	0.6771
        

      

      

      
        
        

        Fig. 9 
				
        

        
          Comparison of cooling hole positions
        
        

        

      

      이와 같은 냉각홀 배치로 인한 기본모델과 개선안의 표면온도분포 차이는 Fig. 10에서 더 잘 볼 수 있다. 쉬라우드 부근에서는 Row6 냉각홀의 위치에 정체점이 형성되어 고온의 주유동와 토출된 냉각유체가 바로 만나게 되지만, 허브 근처에서는 정체점이 Row5와 6사이에 존재해 베인의 고온영역이 그 부분에 존재하게 된다. 이것은 막냉각홀의 영향이 작은 영역에 고온의 주유동이 지나는 공간을 가능한 최소한으로 줄여야 함을 의미한다. 개선모델은 기본모델보다 Row5 냉각홀이 Row6에 더 가깝게 위치함으로써 정체점이 형성된 고온영역이 줄어든 것을 볼 수 있다. Row7 역시 Row6에 가까워짐으로써 압력면에 냉각유체를 보다 앞선 위치에서 공급하게 되어 개선안이 낮은 평균온도를 가질 수 있도록 한 것으로 보인다.

      
        
        

        Fig. 10 
				
        

        
          Temperature distribution and streamline around the leading edge
        
        

        

      

      앞서 언급하였던 냉각유량 분포모델의 신뢰성을 확인하기 위해서 Fig. 11과 같이 각 냉각홀에서 토출되는 유량을 비교하였다. 여기서 actual은 냉각 시스템을 포함한 전체모델의 수치해석을 통해 구해진 값이고, predicted는 신경망으로 기 구축된 냉각유량 분포모델의 값을 의미한다. 두 값들을 비교했을 때 평균 3%의 오차를 보이고 있으며, RMSE는 4.02x10-5로 냉각홀의 위치 변화에 따라 냉각유량을 잘 예측하고 있음을 확인하였다.

      
        
        

        Fig. 11 
				
        

        
          Coolant mass flow rate for the optimized model
        
        

        

      

      한편 injection region 방법과 냉각유량 분포모델을 적용한 해석이 냉각홀을 포함한 모델의 해석 결과와 유사한 경향을 보이는지 확인하기 위해 Fig. 12에 베인 표면에서의 막냉각 효율분포를 도시하였다. 이 때 식 (2)를 이용하였고, Tsurface는 베인 표면온도, Tgas는 주유동의 입구온도, Tcoolant는 냉각유체의 입구온도를 나타낸다.
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        Fig. 12 
				
        

        
          Film cooling effectiveness for vane surface
        
        

        

      

      Injection region을 사용한 해석의 경우 베인 표면온도를 전반적으로 낮게 예측하여 높은 막냉각 효율을 보이고 있다. 하지만 기본모델과 비교할 때 전연의 아래쪽(허브쪽)과 압력면 중앙 부분에서 배치 개선안이 더 높은 막냉각 효율을 가지는 것을 알 수 있고, Fig. 8의 냉각홀을 포함한 전체모델의 해석 결과와 그 경향성이 일치하는 것을 확인할 수 있다. 이러한 까닭에 냉각홀 배치설계를 수행하는 데 있어서 injection region 방법을 적용하는 것은 적절한 것으로 보인다. 이 근사적인 방법은 설계의 효율성을 위해 사용한 것이므로 도출된 설계안에 대해 냉각홀을 포함하는 전체모델을 만들어 이에 대한 해석을 반드시 수행하여 검토할 것을 추천한다.

    

    

  
    
      4. 결 론
      이상에서 살펴본 바와 같이 E3 고압터빈의 1단 노즐베인의 냉각성능을 향상시키기 위해 냉각홀 배치설계를 수행하였고, 최종 배치 개선안에 대해 냉각 시스템을 포함한 전체모델을 구성하여 설계 결과와 비교, 검토하였다.

      이 과정에서 도출된 냉각홀 배치 개선안은 기본모델과 비교하여 베인 표면의 평균온도가 10 K 낮고, 균일도는 6% 향상되었다. 정체점이 형성되는 전연부근으로 냉각홀이 이동함으로써 고온영역이 상당부분 감소한 것을 확인하였다. 또한 기본모델의 냉각유량 데이터를 기반으로 구축된 냉각유량 분포모델이 배치 개선안에 대해서도 평균 3%의 오차를 가지고 있어 냉각홀 배치설계 적용에 적절하였음을 확인하였다. 마지막으로 설계 자유도를 높이기 위해 도입한 injection region 방법은 전체모델의 수치해석 결과와 비교해 봤을 때 그 경향성을 잘 따르고 있어 막냉각홀 유동 모사에 보다 활용이 가능할 것으로 판단된다.
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