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            초록
          
        

        
          In this study, an integrated CFD analysis implementation were conducted for the commercial micro turbojet engine, JetCat P300-RX, which has a maximum thrust of 300 N. A three-dimensional integrated analysis model includes major components of the micro gas turbine engine. A steady-state RANS (Reynolds Averaged Navier-Stokes) analysis was performed using ANSYS　CFX V20.2. For the turbulence model and combustion model, the k-ω SST (Shear Stress Transport) model and the EDM (Eddy Dissipation Model) model were applied, respectively. The analysis were performed for various engine speed (RPM) conditions from 30,000 RPM to 106,000 RPM and various altitude conditions from sea level to 3.0 km. And the analysis results were verified by comparing with the actual engine test results. The comparison results showed that most of the performance parameters, such as thrust, exhaust gas temperature (EGT), air flow rate, and compression ratio in all analysis conditions (RPM and altitude) are in good agreement with the ground test results of commercial engines.
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      1. 서 론
      마이크로 가스터빈은 추력이 1,000 N 이하인 소형 가스터빈을 지칭한다. 마이크로 가스터빈 엔진은 작은 크기와 저렴한 비용, 단순한 구조와 유지 보수 비용이 적다는 장점을 갖고 있으며, 이러한 장점을 바탕으로 Fig. 1부터 Fig. 3과 같이, 민간용, 군사용, 연구용 동 다양한 분야의 무인기 및 소형 비행체의 동력원으로써 사용되고 있으며, 이 외에도 하이브리드 추진 시스템, 신개념 추진 시스템 등에 사용되고 있으며, 더 나아가 분산 발전 용도로 마이크로 가스터빈을 적용하는 사례가 확인되었다. 또한, 최근 군사적 목적으로 마이크로 가스터빈의 활용성이 증가하고 있으며 이에 따라, EU의 경우 추력이 500 N을 초과하는 엔진에 대하여 EU의 허가 없이 수출할 수 없도록 규정을 신설하는 등 마이크로 가스터빈 엔진의 군사물자화 가능성이 높아지고 있다. 이처럼 마이크로 가스터빈 엔진의 활용도가 증가함에 따라 관련 연구도 여러 범위에 걸쳐 다양하게 이루어지고 있으며 그중 가스터빈 개발 및 성능 예측을 위하여 엔진 또는 구성품의 성능해석과 효율을 높이기 위한 형상 최적화를 연구가 활발히 진행되고 있다.

      
        
        

        Fig. 1 
				
        

        
          NORTHROP GRUMMAN - Gray Wolf Missile(19)
        
        

        

      

      
        
        

        Fig. 2 
				
        

        
          Zapata – JetRacer(20)
        
        

        

      

      
        
        

        Fig. 3 
				
        

        
          ARC(Microturbine Generator) – FusionFlight(21)
        
        

        

      

      해외의 경우, Daniel 등(1-2)은 마이크로 가스터빈의 크기를 줄이고자 엔진에서 가장 큰 부피를 차지하는 연소기를 1/3로 축소하여 마이크로 가스터빈용 UCC(Ultra Compact Combustor)를 설계하고 제작하였으며, CFD와 시험을 통해 UCC 가용성을 평가하였다. Leylek 등(3)은 마이크로 가스터빈 엔진의 1D 해석 모델을 구현하였으며, 시험 결과와의 검증을 통해 탈 설계점에서도 해석 모델이 실제 시험 결과 와 유사함을 보였다. Rahman 등(4)은 Matlab SIMULINK를 활용하여 엔진의 이차 유로까지 포함한 해석 모델을 구현하였다. 이 외에도 Stellenbosch 대학에서는 기존 원심형 압축기를 분석하고 최적화한 디자인을 제시한 연구(5), 축류형 압축기 설계 연구(6)와 축류형 터빈 설계 연구(7)가 수행되었다. 구성품을 통합한 3D 엔진 성능 예측 관련 연구로 Aniwat 등(8)은 엔진의 3D CFD를 통해 유동 및 열전달 해석을 수행하였으며, Johan(9)의 경우 마이크로 가스터빈 엔진의 주요 구성품을 통합하여 도메인을 구성하였고, 해석 시간 단축을 위해 연소 대신 열원으로 대체하여 해석을 수행하였으며, Carlos 등(10-11)은 팬부터 연소기 영역까지 전체 형상에 대하여 LES(Large Eddy Simulation) 해석을 수행하였다. Badami 등(12)도 ANSYS사의 CFX를 활용하여 전체 엔진에 대한 해석을 수행하였고 이를 시험 결과와 비교하여 해석 모델을 검증하였다. 국내에서도 2000년대 이후 마이크로 가스터빈과 관련하여 다양한 연구 및 개발이 수행되었다. Kim(13)의 경우 MATLAB을 통해 열역학적 모델이 적용된 가스터빈의 성능해석 프로그램을 구현하였으며, Park(14)의 경우 실제 마이크로 가스터빈의 연소기를 모델링 하여 내부 연소반응에 대한 해석을 진행하였다. Park 등(15)은 다양한 배기 노즐에 따른 성능 해석 및 적외선 신호 특성을 확인하였다. Kang 등(16-17)은 전산 해석을 통해 마이크로 가스터빈의 압축기 공력 성능 특징을 파악하였으며, 고 RPM에서 압축기 손실 원인을 규명하였다. 또한, 이러한 손실을 줄이기 위해 flow-cut을 통한 단 매칭 개선 방안을 제시하였다. Chung 등(18)의 경우 마이크로 가스터빈의 주요 구성품을 모두 통합한 형상에 User Subroutine을 이용한 통합 해석 모델을 구현하였으며, 이를 지상 시험 결과와 비교하여 해석 모델을 검증하였다.

      설명한 바와 같이 성능 예측, 최적화 연구를 위하여 다양한 해석 모델 구현 연구가 수행되고 있으며, 열역학 모델과 3D CFD 2가지 방식으로 연구가 수행되고 있다. 열역학 모델의 경우 각 구성품의 성능이 매칭되는 지점을 찾아 성능을 예측하는 방식으로, 해석에 걸리는 시간이 짧다는 장점을 가지고 있으나, 해석을 위해서는 각 구성품의 성능맵이 필요하며, 엔진 내부의 유동 현상을 관측할 수 없다는 단점이 있다.

      반대로 3D CFD의 구성품 단위 성능해석의 경우, 내부 유동장을 통한 유동현상 관측이 가능하며, 비교적 짧은 시간에 정확한 성능 예측이 가능하다는 장점을 가지고 있다. 그러나 구성품 간의 상호작용을 반영할 수 없으며, 이에 따라 실제 성능과 차이가 발생할 수 있다.

      따라서 본 연구에서는 이러한 단점들을 보완하기 위해 선행연구인 Chung 등(18)의 해석 모델을 기반으로 주요 구성품을 통합한 통합 해석 모델을 구현하였으며, 연소 모델 및 interface 등의 단순화를 통해 다양한 운용 조건에서의 엔진 성능의 정량적 비교를 통해 해석 모델이 실제 엔진 성능을 얼마나 잘 예측하는지 확인하여 해석 모델을 검증하였다.

    

    

  
    
      2. 본 문
      
        2.1 연구 모델
        본 연구에 적용된 마이크로 터보젯 엔진의 모델은 독일의 JetCat 사에서 제작한 추력이 300 N급인 P300-RX로 선정하였다. P300-RX 엔진의 형상은 아래에 제시된 Fig. 4와 같으며, 제원은 Table. 1과 같다. 대상 엔진의 경우 Fig. 5와 같이 시동모터, 압축기, 연소기, 터빈, 배기 노즐로 이루어져 있으며 압축기의 경우 1단 원심형으로 임펠러의 경우 Fig. 7과 Table. 2와 같이 7개의 메인 블레이드와 7개의 스플리터로 구성되어 있으며, 15개의 디퓨저 블레이드로 구성되어 있다. 터빈의 경우 1단 축류형으로 21개의 터빈 스테이터와 29개의 터빈 로터로 구성되어 있으며 하나의 축으로 압축기와 터빈이 연결되어있다. 연소기의 경우 Fig. 6과 같이 환형 연소기로 내부에 12개의 연료 공급 장치가 존재하며, 연료로 JetA1을 사용하며, 연료로 베어링 등 내부 윤활을 동시로 진행하므로 연료인 JetA1에 윤활유인 Mobil Jet Oil 2를 5% 혼합하여 사용한다. 공급된 액체 상태의 연료는 기화기를 거쳐 기체 상태로 배출하게 설계하여 연소반응 및 연소 효율을 높이도록 구성되었다.

        
          
          

          Fig. 4 
				
          

          
            P300-RX JetCat Micro Gas Turbine Engine(22)
          
          

          

        

        
          Table 1 
				
          

          
            P300-RX Specification(22)
          
          

        

        
          
            
              	Parameter 
              	Property 
              	Unit
            

          
          
            	Idle RPM 
            	35,000 
            	RPM
          

          
            	Thrust @ Idle. RPM 
            	14 
            	N
          

          
            	Thrust @ max. RPM 
            	300 
            	N
          

          
            	Maximum EGT 
            	750 
            	oC
          

          
            	Pressure ratio 
            	3.55
            	
          

          
            	Mass-flow 
            	0.5 
            	kg/s
          

          
            	Fuel Consumption @ max. RPM 
            	980 
            	ml/min
          

          
            	Fuel Consumption @ Idle. RPM 
            	179 
            	ml/min
          

          
            	Weight 
            	2,630 
            	g
          

          
            	Diameter 
            	132 
            	mm
          

          
            	Length (incl. starter motor) 
            	365 
            	mm
          

        

        

        
          
          

          Fig. 5 
				
          

          
            Main Components of Micro Gas Turbine Engine(18)
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 6 
				
          

          
            Schematic of Micro Gas Turbine Internal Flow(18)
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 7 
				
          

          
            Geometry of Component
          
          

          

        

        
          Table 2 
				
          

          
            Specification of Compressor and Turbine
          
          

        

        
          
            
              	Compressor
            

          
          
            	#. Impeller blade 
            	7+7
          

          
            	#. Diffuser blade 
            	15
          

          
            	Impeller outlet radius 
            	45 mm
          

          
            	Diffuser outlet radius 
            	65 mm
          

          
            	Turbine
          

          
            	#. Turbine stator blade 
            	21
          

          
            	#. Turbine rotor blade 
            	29
          

          
            	Turbine hub radius 
            	29.34 mm
          

          
            	Turbine shroud radius 
            	44.8 mm
          

        

        

      

      
        2.2 해석 도메인
        해석 도메인은 연구 대상인 P300-RX 엔진의 형상을 바탕으로 Fig. 8과 같이 입구 영역, 압축기, 연소기, 터빈, 배기 노즐 및 후류 영역으로 구성하였다. 또한 압축기와 터빈에 각각 0.3 mm, 0.2 mm의 실제 엔진과 동일한 익단 간극을 적용하였다. 앞서 설명한 마이크로 가스터빈 엔진의 구성품 중 시동모터의 경우 해석에 큰 영향을 미치지 않는다고 판단하여 해석 도메인에서 제외하였다. 또한 해석 시간의 단축을 위하여 Fig. 9와 같이 일부 영역에 대하여 전산 해석을 수행하였다.

        
          
          

          Fig. 8 
				
          

          
            Entire Fluid Domain of Micro Gas Turbine
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 9 
				
          

          
            Computational Region
          
          

          

        

      

      
        2.3 격자 및 해석 모델
        전산 해석에 앞서 격자를 구성하였다. 압축기나 터빈의 경우 ANSYS의 TurboGrid를 통해 Hex/Prism 형식의 정렬 격자로 구성하였으며, 이외의 도메인 영역의 경우 ANSYS 자체 mesh 기능을 통해 Hex/Prism과 Tetrahedral 형식이 혼합된 비 정렬 격자로 구성하였다. 격자 구성 결과, 전체 도메인의 엘리먼트 수는 약 1천 3백만 개로 생성되었으며, 각 도메인별 격자 형상 및 노드와 엘리먼트 수는 Fig. 10과 Table. 3에 제시하였다. 해석 모델의 경우 Table. 4과 같다. 먼저 솔버의 경우 터보 기계 해석에 주로 사용되는 ANSYS 사의 CFX 2020 R2 버전을 채택하였으며, 정상상태에 대하여 해석을 수행하였다. 유동 해석에서 중요한 난류 모델의 경우, RANS(Reynolds Averaged Navier-Stokes) 모델을 사용하였으며, 그 중, 역 압력구배 해석에 적합한 k−ω SST model을 선정하였다. 그러나, 해당 난류 모델의 경우 과도한 재 순한 영역 예측으로 인해 압축기와 같이 재순환 영역에 민감한 구성품을 해석할 경우, 해석이 수렴하지 못하거나 실제 결과와 차이가 발생할 수 있으므로 기존 난류 모델에 Reattach Modification(RM) 설정을 추가하여 해석을 수행하였다.

        
          
          

          Fig. 10 
				
          

          
            Grid System of Computational Domains
          
          

          

        

        
          Table 3 
				
          

          
            Gird Configuration Information
          
          

        

        
          
            
              	Part 
              	Number of Nodes 
              	Number of Elements 
              	Mesh Type
            

          
          
            	Entry 
            	374,903 
            	821,614 
            	Hex/Tetra
          

          
            	Impeller 
            	3,140,642 
            	3,007,260 
            	Hex
          

          
            	Diffuser 
            	1,010,157 
            	961,150 
            	Hex
          

          
            	Combustor 
            	1,416,746 
            	3,847,684 
            	Hex/Tetra
          

          
            	Turbine stator 
            	1,047,370 
            	1,007,880 
            	Hex
          

          
            	Turbine rotor 
            	1,124,493 
            	1,082,720 
            	Hex
          

          
            	Nozzle 
            	1,645,453 
            	3,804,753 
            	Hex/Tetra
          

          
            	Total 
            	9,384,861 
            	13,711,447
            	
          

        

        

        
          Table 4 
				
          

          
            Information Analysis Models
          
          

        

        
          
            
              	
              	ANSYS
            

          
          
            	CFD Solver 
            	CFX_2020_R2
          

          
            	Analysis Type 
            	Steady State
          

          
            	Turbulence Model 
            	k− ω SST with Reattach Modification
          

          
            	Combustion Model 
            	Eddy Dissipation Model (EDM)
          

          
            	Interface 
            	Frozen Rotor 
            	Impeller - Diffuser
          

          
            	Stage Interface 
            	Rest of all
          

        

        

        연소 모델의 경우, 액체 연료의 상변화 모델을 제외하고, 기체 간의 연소 모델인 EDM(Eddy Dissipation Model)을 적용하였으며, 연료인 JetA를 반응물로 사용하는 JetA Air WD1 모델을 연소 모델로써 사용하였으며 연소 모델이며 연소 효율은 100%로 적용하였다.

        추가로 해석 모델이 여러 도메인으로 나누어져 있으므로, 각 도메인 간의 연결이 필요하며, 본 해석 모델의 경우 압축기와 터빈과 같이 회전하는 구성품과 정지해 있는 연소기, 노즐 등의 구성품이 존재하기 때문에 도메인 간의 상대 각도에 따라 해석 결과에 차이가 발생하지 않는다는 특징을 갖는 Stage Interface를 적용하였다. 그러나 임펠러와 디퓨저 간의 인터페이스는 Frozen Rotor 방식을 적용하였다. 이는 연구 대상인 마이크로 가스터빈 엔진의 경우 임펠러와 디퓨저 간 간격이 1 mm 이하로 매우 좁고, 임펠러와 디퓨저의 작동 영역이 각각 스톨 근처와 초킹 근처로 운영 영역이 달라 Stage Interface를 적용할 경우, 해석의 수렴이 어려웠기 때문이다. 선행 연구인 Chung 등(18)의 연구에서는 별개의 작동영역에서 운전되는 임펠러와 디퓨져를 수치해석 과정 중 매칭시키기 위하여, 별도의 서브루틴을 구성하고 이를 해석코드에 반영하여 압축기 부분 해석 정확도 및 수렴성을 높일 수 있었는데, 본 연구에서는 고도나 RPM 등 다양한 조건에서 해석을 수행하기 위하여 선행 연구의 기법 대신 Frozen Rotor를 적용하여 간단히 모델링 하였다. 또한 Frozen Rotor 방식의 경우 위치별 해석 값을 그대로 하류로 전달하기 때문에 Gooding 등(23) 및 Lee 등(24) 의 연구에서 제시된 바와 같이, 임펠러와 디퓨저의 상대 위치에 따라 성능해석 결과에 차이가 발생함으로, 여러 상대 위치에 대한 해석을 통해 실제 엔진 시험 결과와 유사한 압축기 성능을 보이는 임펠러-디퓨저 상대 위치를 선정하여 해석을 수행하였으며, 후속 연구로 Chung 등(18)의 연구에서 제안한 인터페이스 방식을 포함한 개선방안에 대한 연구가 수행될 예정이다.

      

      
        2.4 해석 조건
        본 전산 해석의 경우 추가로 Idle 영역인 30,000 RPM부터 최대 RPM인 106,000 RPM까지의 영역 중에서 특정 RPM에 대하여 해석을 수행하였으며, 지상 조건과 Rhee 등(25)의 고도 모사 시험 연구와 동일한 조건에 대하여 해석을 수행하였다. 따라서 입구 영역과 출구 영역의 경우, 각각 Inlet과 Opening 조건을 설정하였으며, 입구와 출구의 온도 및 압력 조건은 Table. 5와 같다. 또한 입구에서 유체 조성은 산소가 23.2% 나머지는 질소로 물과 이산화탄소 등 다른 물질이 없다고 가정하였다. 반면 출구의 경우, 완전 연소를 가정하여 JetA와 일산화탄소 등 다른 물질 없이 산소, 질소, 물, 이산화탄소로 조성하였다. 연료 유량의 경우 일정 값을 적용하는 것이 아닌 User Subroutine을 적용하여 iteration마다 유량을 계산하여 적용하는 방식을 사용하였으며 subroutine에 대한 설명은 다음절에 후술하였다.

        
          Table 5 
				
          

          
            Simulation Conditions for Micro Gas Turbine Engine(25)
          
          

        

        
          
            
              	NO. 
              	Inlet Pressure
(kPa) 
              	Inlet Temperature
(K) 
              	Simulating
Altitude
            

          
          
            	1 
            	101.325 
            	288.15 
            	Sea level
          

          
            	2 
            	94.3 
            	300.7 
            	0.6 km
          

          
            	3 
            	84 
            	298.9 
            	1.5 km
          

          
            	4 
            	69.7 
            	298.2 
            	3.0 km
          

        

        

      

      
        2.5 User Subroutine
        본 연구의 해석 대상인 P300-RX 엔진의 경우, 앞 절에 기술한 바와 같이, 1단 압축기와 1단 터빈으로 구성되어 있으며, 하나의 축으로 연결되어있으므로, 압축기와 터빈의 회전수가 동일하며, 실제 엔진의 경우 터빈이 생산하는 토크와 압축기가 필요한 토크가 동일하여야 엔진이 연속적으로 작동하게 된다. 그러나 CFX에는 이러한 모델이 없기 때문에, 식(1)과 같이 압축기와 터빈의 토크 비에 따라 연료 유량을 조절하여 압축기와 터빈의 토크를 맞춰주는 별도의 Subroutine을 포트란을 통해 작성하여 해석 모델에 추가하여 해석을 수행하였다.
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        식(1)과 같이 토크비에 따라 연료 유량을 변경하게 되면, 연료 유량이 급격하게 변화하는 등 변화량이 커, 수렴에 시간이 오래 걸리거나 발산하는 경우가 발생한다. 따라서 식(2)와 같이 RF(Relaxation Factor)를 적용하여 해석의 수렴성을 높였다. 그러나 RF의 값이 너무 작으면 오히려 수렴에 오랜 시간이 걸리기 때문에, 본 연구에서는 RF 값을 0.005로 선정하였다.

      

    

    

  
    
      3. 성능해석 결과
      해석 결과, 전 해석 도메인에서 y+ 값은 Fig. 11과 같이 대부분 11보다 낮은 값을 보였으며, 엔진 입구 레이놀즈 수의 경우 Table. 6의 값을 나타내어 이전 연구들과 유사한 값을 나타내었다. 압축기의 경우 Fig. 12와 같이 70,000 RPM 이후 압축기 효율이 감소함을 확인하였다. 확인 결과, RPM이 70,000 RPM보다 낮을 경우, 압축기 전 영역에서 초킹 현상이나, 유동 박리로 인한 유로 차폐 현상을 확인할 수 없었다. 그러나 Fig. 13 같이 최대 RPM인 경우, 슈라우드 부근과 임펠러 주 날개 및 부 날개의 전연 부근에서 마하수가 1 이상을 기록하였으며, 이로 인한 충격파가 발생하였다. 디퓨저 영역에서는 Kang 등(17)의 연구 결과에서 나타난 임펠러-디퓨저 간의 단 매칭이 이루어지지 않아 유로가 차폐되는 영역이 확인되었으며, 디퓨저 허브면과 디퓨저 블레이드의 흡입면에서 유동 박리가 발생하며, 전압력의 손실이 발생하는 것을 Fig. 14를 통하여 확인하였다.

      
        
        

        Fig. 11 
				
        

        
          Contour of y+ Values
        
        

        

      

      
        Table 6 
				
        

        
          Compressor Inlet Reynolds Number
        
        

      

      
        
          
            	Shaft Speed [RPM] 
            	Reynolds Number
          

        
        
          	30,000 
          	1.64E+05
        

        
          	50,000 
          	3.01E+05
        

        
          	70,000 
          	3.65E+05
        

        
          	90,000 
          	5.17E+05
        

        
          	104,000 
          	6.94E+05
        

        
          	106,000 
          	7.13E+05
        

      

      

      
        
        

        Fig. 12 
				
        

        
          Compressor Efficiency with RPM
        
        

        

      

      
        
        

        Fig. 13 
				
        

        
          Compressor Mach Number Contours at 106,000 RPM
        
        

        

      

      
        
        

        Fig. 14 
				
        

        
          Compressor Total Pressure Contours at 106,000 RPM
        
        

        

      

      터빈의 경우 최대 2.05의 팽창비를 기록하였으며, Fig. 15 같이 90,000 RPM 이후 효율이 낮아짐을 확인할 수 있다. 또한 106,000 RPM 영역에서 전압력 분포를 확인한 결과, Fig. 16과 같이 익단 간극에서 발생된 누설 유동으로 인하여 터빈 슈라우드 부근 영역에서 전압력 손실이 발생함을 확인하였다.

      
        
        

        Fig. 15 
				
        

        
          Turbine Efficiency with RPM
        
        

        

      

      
        
        

        Fig. 16 
				
        

        
          Turbine Total Pressure Contours at 106,000 RPM
        
        

        

      

      또한 배기 노즐 해석 결과, Fig. 17과 같이 50,000 RPM의 경우, 회전 속도가 낮아 터빈의 팽창비가 낮아 70,000 RPM 보다 높은 EGT 값을 나타냈으며, 터빈 이후 별도의 디스월러가 없기 때문에, Fig. 18과 같이 RPM이 증가함에 따라 내부에서 swirl 유동이 강해지며 이에 따라 106,000 RPM에서는 강한 swirl로 인하여 중심부 온도가 낮아지며 반경 방향으로 200 ℃ 이상의 온도 차이가 발생하였다.

      
        
        

        Fig. 17 
				
        

        
          EGT and Swirl flow by RPM
        
        

        

      

      
        
        

        Fig. 18 
				
        

        
          Temperature Profile at Nozzle Exit Radius by RPM
        
        

        

      

    

    

  
    
      4. 해석 모델 검증
      
        4.1 시험리그
        앞서 기술한 바와 같이 본 연구를 통해 구현한 해석 모델을 실제 시험 결과와 비교하여 검증하였으며, 지상 조건의 경우 자체적인 시험리그를 통한 결과를, 고도 조건의 경우 Rhee 등(25)의 선행연구 결과를 전산 해석 결과와 비교하였다. 지상 시험리그의 경우, 해석에 사용된 모델과 동일한 P300-RX 엔진에 대하여 시험을 진행하였으며, 시험리그는 Fig. 19와 같다. 시험리그를 통하여 RPM, EGT, 연료펌프 전압 등 기본 데이터에 더하여 추력, 연료 유량, 공기 유량, 디퓨저 출구 압력 등을 측정하였다.

        
          
          

          Fig. 19 
				
          

          
            Micro Gas Turbine Sea level Test Rig
          
          

          

        

        고도 모사 시험의 경우 Fig. 20에 제시된 한국 항공우주 연구원에서 보유 중인 고도 조건 시험평가 설비(Altitude Engine Test Facility)를 활용하여 시험을 진행하였으며, 시험 조건의 경우, 앞선 Table 4와 같다.

        
          
          

          Fig. 20 
				
          

          
            Photographs of Altitude Engine Test Facility(AETF) and Micro Turbojet Performance Test Rig(25)
          
          

          

        

      

      
        4.2 해석과 시험 비교 검증
        
          4.2.1 지상 조건 비교
          시험 시 온도 및 대기압의 영향을 배제하여 더 정확한 비교를 위해 RPM, 연료 유량, 비연료 소모율, 추력 등의 시험 결과를 다음과 같은 보정 식을 통하여 보정하여 해석 결과와 비교하였다. 우선 θ와 δ의 경우 식 (3)과 같이 시험 시의 대기 온도 및 대기압을 표준대기 조건으로 무차원화 한 값이며
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          이를 통하여 다음의 식들을 통하여 보정 회전수(Corrected RPM), 보정 추력(Corrected Thrust) 및 보정 연료 유량(Corrected Fuel Flow Rate), 보정 공기 유량(Corrected Air Flow Rate), 보정 비연료 소모율(Corrected TSFC)을 계산하였다.
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          앞서 구한 보정 수치들을 통하여, 전산 해석을 통한 성능 및 지상 시험을 통한 성능 비교를 진행하였다.

          비교 결과는 Fig. 21부터 Fig. 25에 제시하였으며, 모든 시험 성능이 해석과 유사한 경향성을 보였다. 먼저 공기 유량의 경우 엔진 회전수가 증가함에 따라, 선형적으로 증가하며, 최대 4.3%의 오차가 발생하였으며, 추력의 경우, 식 (9)와 같이 배기 노즐 출구에서의 유량과 축 방향 속도를 곱하여 계산하였다. 앞서 해석과 시험의 공기 유량이 4.3% 이내의 값을 나타내기 때문에, 추력 또한 최대 오차 5 % 이내로 유사한 값을 나타내었다.
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            Fig. 21 
				
            

            
              Air Flow Rate and Thrust by RPM
            
            

            

          

          
            
            

            Fig. 22 
				
            

            
              Fuel Flow Rate and TSFC by RPM
            
            

            

          

          
            
            

            Fig. 23 
				
            

            
              Fuel Flow Rate According to Corrected Value
            
            

            

          

          
            
            

            Fig. 24 
				
            

            
              TSFC According to Corrected Value
            
            

            

          

          
            
            

            Fig. 25 
				
            

            
              EGT and Pressure Ratio by RPM
            
            

            

          

          연료 유량과 추력 및 비 연료 소모율(TSFC)의 경우 Fig. 22에서 확인할 수 있듯이, 시험의 결과가 해석의 결과보다 전체적으로 15% 이상 큰 값을 나타냈으며, 최대 19%까지 오차가 발생하였다. TSFC의 경우 연료 유량을 추력 값을 나눈 값으로 추력은 앞서 설명한 바와 같이 큰 차이가 없기 때문에, 연료 유량 차이로 인해 15% 이상의 오차가 발생하였다. 오차의 원인을 분석한 결과, 해석의 경우, 기체끼리 반응하는 연소 효율이 100%인 완전 연소 모델을 적용하였으며, 윤활에 사용되는 연료량을 무시하였기에 차이가 발생한 것으로 확인되었다. 실제 엔진 작동 시, 측정된 연료 유량 중 대략 7.7% 정도의 연료가 윤활에 사용되며, 대상 엔진인 P300-RX의 연소기에 관하여 연구한 Kim 등(26)의 연구 결과에 따르면 P300-RX의 연소기의 연소 효율은 91∼93%로 측정되었다. 이를 근거로 실제 시험 연료 유량 값에 윤활에 사용되는 연료량과, 연소 효율을 100%로 가정하여 시험의 연료 유량을 보정하여 Fig. 23에 제시하였다. 보정 결과, 윤활에 사용되는 연료량 및 연소 효율을 보정한 결과, 오차가 5% 내외로 감소함을 확인하였다. 보정된 연료유량을 통해 TSFC를 계산한 결과, Fig. 24와 같이 TSFC 또한 시험과 해석 결과가 3% 이내로 감소함을 확인하였다.

          마지막으로 Fig. 25에 제시된 압축기의 압축비(Total to Total)의 경우 시험과 해석이 최대 6%의 오차를 보였으며 EGT의 경우, RPM이 증가함에 따라 감소하다 특정 RPM 이후부터 EGT값이 상승하는 경향을 나타내었다. 이는 앞서 서술한 바와 같이, 저속 구간의 경우 터빈에서의 팽창비가 1에 가깝고 효율이 낮아, 터빈 입구 온도와 EGT 값이 유사하여 EGT 값이 높으며, RPM 증가에 따라 터빈의 팽창비가 증가하며 EGT가 점점 감소하다 일정 RPM 영역 이후, 터빈에서의 과팽창과 효율 감소로 인하여 EGT가 상승하는 경향성을 보였다. 또한 저속 구간에서 시험과 해석의 EGT 결과가 차이를 보였는데, 해석의 경우 배기 노즐 출구 영역에서의 전 온도를 면적 평균한 것으로, 열전대를 통해 배기 노즐 영역 중 임의의 한 지점에 대한 온도를 측정하는 시험 결과와 차이를 보였다.

        

        
          4.2.2 고도 조건 비교
          고도 조건에 대하여 해석을 수행한 결과, 고도에 따른 공기 밀도 변화로 인하여, 고도가 증가함에 따라 더 적은 공기 유량 값이 계산되나, 고도가 증가함에 따라 앞선 식 (7)을 통해 보정할 경우 하나의 곡선으로 수렴하며, 이와 동일하게 연료 유량과 추력 또한 고도가 증가함에 따라 값이 감소하나, 압력을 통해 보정할 경우 하나의 곡선으로 수렴함을 확인하였다. 또한 Rhee 등(25)의 고도 조건 모사 시험 결과와 비교한 결과, 앞서 설명한 연소 효율과 윤활에 사용된 연료 유량을 보정하여 비교한 결과, 최대 2.7% 수준의 오차가 발생하였으며, 하나의 곡선으로 수렴함을 Fig. 26을 통해 확인하였다. 추력 또한 보정한 결과, Fig. 27과 같이 CFD 결과값과 시험 결과가 하나의 곡선으로 수렴하였다.
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              Comparison of Corrected Fuel Flow Rate According to CFD and Test Results
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              Comparison of Corrected Thrust According to CFD and Test Results
            
            

            

          

          지상 시험 및 고도 시험 결과와 해석 결과를 비교한 결과, 지상 및 고도 조건에서 해석 결과와 시험 결과가 유사하게 나타났다. 따라서 본 통합 엔진 해석 모델을 통해 엔진의 성능 예측이 가능함을 확인하였다.

        

      

    

    

  
    
      5. 결 론
      본 연구에서는 300 N급 항공용 마이크로 터보젯 엔진의 주요 구성품을 통합한 3D 해석 모델을 구현하였고 이를 통한 성능해석을 수행하였다. 또한, 해석 결과와 실제 엔진의 지상 시험 및 고도 조건 모사 시험 결과를 대조하여 해석 모델을 검증하였다. 보정한 엔진 회전수와 엔진 성능들을 비교한 결과, 공기 유량, 압축비, 추력 등 대부분의 엔진 성능이 5% 이내의 오차를 보이는 것을 확인하였다. 비교적 큰 오차를 보인 연료 유량의 경우, 오차의 원인을 특정하였으며, 이를 보정할 경우 다른 성능과 유사한 수준의 오차를 보이는 것을 확인하였다. 따라서 추후 연소 효율, 윤활용 연료 유량, 이차 유로 등을 적용할 경우, 더 정확한 엔진의 성능을 예측할 것으로 판단된다.

      본 연구를 통해 통합 엔진 해석 모델을 구현하였으며, 검증을 통해 엔진 성능을 유사한 수준으로 예측함을 확인하였다. 따라서 통합 해석 모델의 경우, 기존의 열역학 모델을 통한 성능 예측의 단점과 구성품 개별 해석의 단점을 보완할 수 있을 것으로 판단되며, 개별적 요소에 대한 해석 및 시험 없이 마이크로 가스터빈 엔진 구성품들의 전체적인 형상만 있으면 엔진의 성능을 예측할 것으로 기대된다. 따라서 추후 마이크로 가스터빈 구성품 형상 최적화 연구 및 후기 연소기 또는 터보팬 엔진으로의 개조 등 다양한 연구 분야에서 본 연구의 결과를 활용할 수 있을 것으로 기대된다.
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