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            초록
          
        

        
          The evolution of modern commercial turbofan engines has led to larger diameters, which enhance efficiency and reduce noise. However, this has also increased the likelihood of inlet pressure distortion, particularly due to crosswinds. Computational fluid dynamics (CFD) was used to examine the effects of inlet pressure distortion on the tip and hub of a NASA rotor 67 model. Performance metrics, including the total pressure ratio, adiabatic efficiency, surge margin, and operating flow range, were evaluated. Metrics declined linearly as the central angle of the tip distortion area increased. A linear decline in total pressure ratio and adiabatic efficiency was observed when the hub distortion angle was increased at a 90° tip distortion angle. Conversely, surge margin and operating flow range exhibited a peak at a hub distortion angle of 180°. In comparison to the absence of inlet distortion, surge margin and operating flow range were reduced to 42.19 % and 52.27 %, respectively, with a 90° tip inlet distortion, and recovered to 95.94 % and 102.49 % with an additional 180° hub inlet distortion. The study also revealed that tip pressure distortion resulted in the generation of a weak shock wave and an increase in entropy due to tip leakage flow. These effects were found to be mitigated by the introduction of additional hub pressure distortion with an appropriate central angle.
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      1. 서 론
      축류 압축기는 작동유체에 에너지를 전달하여 압축하는 유체기계로, 항공용 가스터빈 엔진, 발전용 가스터빈 엔진 및 압축공기를 필요로 하는 에너지 플랜트 등의 다양한 산업에 이용되고 있다. 가스터빈 엔진은 공기를 매개로 추력을 생성하는 추진기관의 일종이며, 작동 구조에 따라 터보 제트, 터보 홴, 터보 프롭, 램(ram) 제트 등으로 구분된다. 그 중 현대 항공기에 주로 사용되는 엔진은 터보 홴 엔진이다. 터보 홴 엔진은 기존 터보제트 엔진의 전면에 홴을 부착하여 가스터빈 외부로 지나가는 흐름인 ‘바이패스(bypass)’ 유동을 형성한다. 가스터빈 내부로 흐르는 유동 대비 바이패스 유동의 비를 ‘바이패스비(bypass ratio)’라고 하며, 여객기 등의 저속 항공기는 고 바이패스비 엔진을, 전투기 등의 고속 항공기는 저 바이패스비 엔진을 주로 사용한다.

      현대 여객기에 사용되는 바이패스비 8 이상의 고 바이패스비 엔진은 저속 영역에서 효율이 높고 소음이 적은 장점이 있으나, 입구 면적이 증가함에 따라 공기 저항이 커지며 측풍(crosswind) 등 입구 유동의 불안정성에 취약한 단점이 있다. 가스터빈 입구 유동의 압력이 일정하지 않고 왜곡된 현상을 ‘입구 압력 왜곡(inlet pressure distortion)’ 현상이라고 한다. 입구 압력 왜곡 현상은 가스터빈 전방에 있는 압축기 성능 저하를 초래하며, 결과적으로 엔진의 전반적인 성능과 안정성에 악영향을 미칠 수 있다. 이 현상은 측풍 이외에 곡관, 경계층(boundary layer) 등의 요인에 의해 발생한다.

      가스터빈에 사용되는 축류 압축기는 회전하며 유체에 에너지를 전달하는 동익(rotor)과 유동을 일정하게 유지시키는 정익(stator)으로 이루어져 있으며, 동익과 정익이 하나의 단(stage)을 이룬다. 가스터빈에는 다단 축류 압축기가 설치되어 공기를 압축시키고, 압축비는 가스터빈의 열역학적 효율에 영향을 미친다.

      입구 압력 왜곡 현상에 의해 압축기 성능이 저하되는 것을 여러 연구자들이 확인하였다. Lee 등(1)은 입구 압력 왜곡 모사 시험장치를 제작하고 시험 평가를 진행하였으며, Li 등(2)은 입구 180도 영역의 압력 왜곡 상황에서 압축기의 성능 변화 및 충격파 생성을 확인하였다. Rusu(3)는 입구 압력 왜곡 형상을 스팬(span) 방향 길이, 각도, 혼합 유형으로 분류하고, 다단 압축기에서 왜곡도 변화를 확인하였다. 항공용 가스터빈의 경우, 입구 압력 왜곡의 주 원인은 측풍이며 왜곡 영역은 주로 압축기의 슈라우드(shroud) 및 익단(tip) 부분에 형성된다. Liu 등(4)은 고바이패스비 터보 홴 엔진의 나셀(nacelle)에 측풍이 부는 상황에서 입구 전압력 분포를 모사하여 익단 부분에 왜곡 영역이 형성되는 것을 확인하였으며, Li 등(5)은 3단 축류 압축기에서 익단과 허브(hub) 위치의 방사형 압력 왜곡에 의한 성능 변화를 연구하였고, 익단 방사 압력 왜곡은 익단 누설 유동(tip leakage flow)을 강화하여 압축기의 실속(stall)을 유발함에 반해 허브 방사 압력 왜곡은 실속을 지연시키며 압축기의 안정성을 향상시키는 결과를 제시하였다. Bedke(6)는 입구 압력 왜곡 유무에 따른 실속 발생 원리를 비교하고 성능 저하를 확인하였다.

      본 논문에서는 측풍 상황에서 입구 압력 왜곡 형상을 모사하였으며, 왜곡 영역의 각도에 대한 압축기의 성능 변화를 수치해석을 통해 분석하였다. 중심각과 스팬 방향 길이를 모두 고려한 익단 압력 왜곡 영역과 허브 압력 왜곡 영역을 생성하였으며, 영역 중심각을 해석의 변수로 설정하였다. 압축기의 주요 성능 지표로 전압비(total pressure ratio), 단열 효율(adiabatic efficiency), 서지 마진(surge margin), 작동 유량 범위(operating flow range)를 확인하였다.

    

    

  
    
      2. 이론적 배경
      
        2.1 성능 곡선
        성능 곡선은 다양한 작동 조건 하에서 유체 기계의 성능을 나타내는 선도이다. 본 연구에서는 동익 회전 속도 100 %를 일정하게 유지하며 압축기 출구의 정압(static pressure) 조건을 조절하여 질량유량에 따른 전압비와 단열 효율을 측정하여 성능 곡선을 작도하였다. 출구 정압이 증가할수록 질량유량이 감소하고 전압비가 증가하며, 단열 효율은 증가하다가 특정 질량유량 값에서 최댓값을 갖고 감소하는 경향을 보인다. 질량유량이 일정 값 이하로 감소할 때 전압비가 급격하게 감소하는 서지(surge) 현상이 일어나며, 성능 지표 계산의 정확도를 높이기 위해 서지 지점 근처까지 반복계산을 수행하였다. 성능 곡선에서 단열 효율이 가장 높은 지점을 최고 효율점(peak efficiency point, PE), 서지 현상이 나타나기 직전의 지점을 서지점(near surge point, NS), 고유량 영역에서 질량유량 증가량이 0.1 % 이하로 나타나는 지점을 초크점(choke point, CP)으로 지정하였다.

      

      
        2.2 성능 지표
        본 연구에서 확인한 압축기의 성능 지표는 최고 효율점의 전압비(PR), 단열 효율(ηad), 서지 마진(SM), 작동 유량 범위(OR)로, 각각 식 (1), (2), (3), (4)를 이용하여 구한다.
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        여기서 p-는 전압력, T-는 전온도(total temperature), W는 질량유량, γ는 작동 유체의 비열비, 아래 첨자 inlet과 outlet은 각각 압축기의 입구와 출구, PE, NS, CP는 각각 최고 효율점, 서지점, 초크점이다. 작동 유체인 공기의 비열비 γ는 1.4이다.

      

    

    

  
    
      3. 수치해석
      
        3.1 축류 압축기 모델
        본 연구에서는 NASA에서 설계된 NASA Rotor 67 천음속 축류 압축기 모델(7)을 사용하였다. 해당 모델은 22개의 블레이드를 가진 동익 모델이며 표준 대기 조건에서 실험을 진행하였다. 설계점에서 회전 속도는 16043 rpm, 작동 유량은 33.25 kg/s이고 전압비는 1.63이다. 수치해석에 사용된 압축기 모델의 3차원 형상과 자오면에서 본 단면 형상을 Fig. 1과 Fig. 2에 도시하였으며, Table 1은 해당 모델의 작동 변수이다.

        
          
          

          Fig. 1 
				
          

          
            Geometry of NASA rotor 67 transonic axial compressor(6)
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 2 
				
          

          
            Meridional plane of NASA rotor 67 transonic axial compressor
          
          

          

        

        
          Table 1 
				
          

          
            NASA Rotor 67 design parameters
          
          

        

        
          
            	Rotational speed [rpm]
            	16043
          

          
            	Corrected mass flow rate [kg/s]
            	33.25
          

          
            	Total pressure ratio
            	1.63
          

          
            	Inlet condition
            	Standard day conditions
          

          
            	Number of blades
            	22
          

          
            	Tip gap [mm]
            	1.0
          

          
            	Aspect ratio
            	1.56
          

        

        

      

      
        3.2 격자계 구성
        유동해석을 위한 격자계는 터보기계 격자 생성에 특화된 상용 프로그램 ANSYS Turbogrid를 사용하여 생성하였으며, 해석 영역에 대한 육면체 정렬 격자를 형성하였다. Fig. 3은 본 연구에 사용된 격자계를 나타낸 것이다. 벽면 유동을 정확하게 모사하기 위해 유로 격자 생성 방법으로 경계층 조건(boundary layer condition)을 설정하였으며, 익단 누설 유동의 정확도를 높이기 위해 익단과 슈라우드 사이의 격자를 조밀하게 생성하였다. 격자의 수치해석 신뢰성을 확보하기 위해 격자 수에 따른 압축기 단열 효율을 기준으로 격자 의존성 시험(grid dependency test)을 수행하였으며, 수행 결과 격자 요소가 7백만개 이상일 때 단열 효율 변화가 0.05 % 이내로 나타나는 것을 확인하였다. 수치 해석의 정확도와 해석 시간의 경제성을 고려하여 최종적으로 약 7.18백만개의 요소를 가진 격자를 선택하여 해석을 수행하였다. 격자의 블레이드 표면 평균 Y+ 값은 약 2.18이다. 격자 의존성 시험 결과를 Fig. 4에 도시하였다.

        
          
          

          Fig. 3 
				
          

          
            Grid system details of NASA rotor 67 model
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 4 
				
          

          
            Grid dependency test of NASA rotor 67 model
          
          

          

        

      

      
        3.3 해석 방법
        유동해석 상용 프로그램으로 회전 기계 해석에 적합한 ANSYS-CFX를 사용하였다. 작동유체는 이상 기체의 공기로 설정하였으며, 입구 경계조건으로 실험 조건과 동일한 대기 상태의 전압력과 전온도 조건을 설정하였고 출구에는 정압 조건을 설정하였다. 허브와 슈라우드, 블레이드 벽면은 점착(no-slip)과 단열 조건을 설정하였으며 슈라우드 벽면은 역회전 벽면(counter rotating wall) 조건을 설정하였다. 난류모델로 블레이드 벽면 근처의 유동을 잘 모사하는 k—ω SST(shear stress transport) 모델을 사용하였다. 해당 모델은 유동이 경계층 내에서 전이하는 구간에는 k-ω 모델을, 경계층에서 떨어진 곳에서는 k-ε 모델을 사용하는 하이브리드 접근 방식을 사용하여 전이 구간에서 난류를 보다 정확하게 예측할 수 있다. 비대칭 입구 압력 왜곡 형상을 적용하기 위해 22개의 익형에 대한 해석을 진행하였다. 계산 영역 전체를 회전 영역으로 설정하였고, 정상상태(steady-state) 해석을 진행하였다. 해석의 수렴성 및 신뢰성을 확보하기 위해 연속방정식 및 운동량 방정식의 해가 갖는 잔류값(residuals)이 0.0001 이하가 되면서 입⋅출구의 질량유량, 전압비 및 단열 효율의 변화가 없을 때까지 해석을 진행하였다.

      

      
        3.4 입구 압력 분포 형상
        입구 압력 왜곡 현상의 영향을 확인하기 위해 압력 분포 형상을 설정하였다. 입구에 균일한 1기압이 주어진 case 1을 생성하였으며, 측풍에 의한 압력 왜곡에 따른 성능 변화를 확인하기 위해 Liu(3)와 Rusu(3)의 선행 연구를 기반으로 익단에 압력 왜곡 영역을 설정한 case 2, 3, 4를 생성하였다. 각 case에서 스팬 방향 80 %∼100 % 지점에 왜곡 영역의 중심각 α를 60°, 90°, 120°로 설정하였다. 기본 압력은 101.325 kPa이며, 왜곡 영역의 압력은 기본 압력에서 20 % 저하된 81.06 kPa로 설정하였다. 이후 허브 압력 왜곡의 영향을 확인하기 위해 α가 90°인 case 3을 기준으로 case 3-1, 3-2, 3-3, 3-4, 3-5, 3-6를 생성하였다. 각 case에서 스팬 방향 0 %∼20 % 지점에 왜곡 영역의 중심각 β를 60°, 90°, 150°, 180°, 210°, 360°로 형성하였으며, 허브 왜곡 영역 압력은 익단 왜곡 영역과 동일한 81.06 kPa로 설정하였다. 이때 익단 왜곡 영역과 허브 왜곡 영역의 각도 중심을 일치하도록 조정했다. 익단 입구 압력 왜곡 분포 형상은 Fig. 5에 도시하였으며, 익단과 허브 입구 압력 왜곡 분포 형상은 Fig. 6에 도시하였다. 측풍 상황에서 입구 유동각이 압축기 성능에 미치는 영향은 압력 왜곡에 비해 상대적으로 미미하며, 압축기 동익의 고속 회전에 의해 쉽게 상쇄되기 때문에 본 연구에서는 고려하지 않았다.

        
          
          

          Fig. 5 
				
          

          
            Profiles of inlet pressure distortion at tip
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 6 
				
          

          
            Profiles of inlet pressure distortion in the vicinity of tip and hub
          
          

          

        

      

    

    

  
    
      4. 결과 및 고찰
      Case 1의 수치 해석 결과 최고 효율점의 질량유량은 33.589 kg/s, 전압비는 1.647, 단열 효율은 90.680 %, 서지 마진은 9.677 %, 작동 유량 범위는 8.632 %로 나타났다. NASA rotor 67 시험 결과(7)와 수치해석 결과의 성능 곡선을 비교하였을 때, 최고 효율점을 기준으로 질량유량은 2.979 %, 전압비는 0.011 %, 단열 효율은 2.652 %의 오차를 보여 실험 결과와 유사한 경향을 보였다. 입구 압력 분포 외 격자 및 경계조건을 통일하여 비교 결과의 신뢰성을 높였다.

      
        4.1 익단 입구 압력 왜곡
        실험과 수치해석의 전압비와 단열 효율 성능 곡선을 비교하고 case 1의 초크점 유량을 기준으로 질량유량을 정규화 하여 각각 Fig. 7과 Fig. 8에 도시하였다. 해석 결과를 선형 회귀 분석하여 결정계수 R2을 확인한 결과 최고 효율점의 전압비, 단열 효율에서 각각 0.9987과 0.997, 서지 마진 및 작동 유량 범위에서 각각 0.9965와 0.997로 나타나 압력 왜곡 영역 중심각 α에 대해 선형 결과를 보이는 것을 확인하였다. 왜곡 영역 중심각 각도 α에 따른 최고 효율점의 전압비와 단열 효율 변화를 Fig. 9에, 서지 마진과 작동 유량 범위 변화를 Fig. 10에 도시하였고, 그 값을 Table 2에 기술하였다. 성능 변화 추세선 식과 R2 값을 Table 3에 기술하였다.

        
          
          

          Fig. 7 
				
          

          
            Comparison of PR performance curves of case 1∼4
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 8 
				
          

          
            Comparison of ηad performance curves of case 1∼4
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 9 
				
          

          
            Comparison of PR and ηad at PE for cases 1∼4
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 10 
				
          

          
            Comparison of SM and OR for cases 1∼4
          
          

          

        

        
          Table 2 
				
          

          
            Performance parameters versus distortion area angle α
          
          

        

        
          
            	Case
            	1
            	2
            	3
            	4
          

          
            	α [°]
            	0
            	60
            	90
            	120
          

          
            	PR
            	1.647
            	1.632
            	1.623
            	1.615
          

          
            	ηad [%]
            	90.680
            	89.932
            	89.493
            	89.028
          

          
            	SM [%]
            	9.677
            	5.997
            	4.083
            	2.726
          

          
            	OR [%]
            	8.632
            	6.072
            	4.512
            	3.474
          

        

        

        
          Table 3 
				
          

          
            Linear regression analysis of cases 1∼4
          
          

        

        
          
            
              	Performance parameters
              	Linear regression equation
              	Coefficient of determination (R2)
            

          
          
            	PR
            	y=-0.0003x+1.6472
            	0.9987
          

          
            	ηad [%]
            	y=-0.0137x+90.707
            	0.997
          

          
            	SM [%]
            	y=-0.0588x+9.5908
            	0.9965
          

          
            	OR [%]
            	y=-0.0437x+8.6238
            	0.997
          

        

        

      

      
        4.2 익단과 허브 입구 압력 왜곡
        Case 3에서 case 3-6까지의 전압비와 단열 효율 성능 곡선을 각각 Fig. 11와 Fig. 12에 도시하였다. Table 4는 허브 압력 왜곡 영역의 중심각 β에 따른 성능 지표 변화를 나타내며, Fig. 13은 case 1과 case 3∼case 3-6의 최고 효율점 전압비와 단열 효율을, Fig. 14는 서지 마진과 작동 유량 범위를 비교한 그래프이다. 선형 회귀분석 결과 최고 효율점의 전압비와 단열 효율의 R2 값은 각각 0.9904, 0.9937로 β가 증가할수록 선형적으로 감소하였으나, 서지 마진과 작동 유량 영역은 비선형적인 결과를 보였으며 β=180°인 case 3-4에서 최댓값을 보였다. Case 1과 비교하여, case 3의 경우 서지 마진은 42.19 %, 작동 유량 범위는 52.27 %까지 감소하였으나 case 3-4의 경우 서지 마진은 95.94 %, 작동 유량 범위는 102.49 %까지 회복되었다.

        
          
          

          Fig. 11 
				
          

          
            Comparison of PR performance curves for cases 3∼3-6
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 12 
				
          

          
            Comparison of ηad performance curves for cases 3∼3-6
          
          

          

        

        
          Table 4 
				
          

          
            Performance parameters versus distortion area angle α and β
          
          

        

        
          
            	Case
            	3
            	3-1
            	3-2
            	3-3
            	3-4
            	3-5
            	3-6
          

          
            	α [°]
            	90
          

          
            	β [°]
            	0
            	60
            	90
            	150
            	180
            	210
            	360
          

          
            	PR
            	1.623
            	1.612
            	1.607
            	1.596
            	1.589
            	1.586
            	1.566
          

          
            	ηad [%]
            	89.493
            	88.872
            	88.551
            	87.718
            	87.519
            	87.031
            	84.884
          

          
            	SM [%]
            	4.083
            	4.019
            	4.298
            	7.841
            	9.283
            	8.905
            	4.599
          

          
            	OR [%]
            	4.512
            	4.719
            	5.210
            	7.957
            	8.847
            	8.790
            	7.149
          

        

        

        
          Table 5 
				
          

          
            Linear regression analysis of case 3∼3-6
          
          

        

        
          
            
              	Performance parameters
              	Linear regression equation
              	Coefficient of determination (R2)
            

          
          
            	PR
            	y=-0.0002x+1.6209
            	0.9904
          

          
            	ηad [%]
            	y=-0.0128x+89.648
            	0.9937
          

        

        

        
          
          

          Fig. 13 
				
          

          
            Comparison of PR and ηad at PE of case 3∼3-6
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 14 
				
          

          
            Comparison of SM and OR of case 1 and case 3∼3-6
          
          

          

        

      

      
        4.3 블레이드 흡입면 유선 분포
        성능 지표 회복의 원인을 확인하기 위해 내부 유동장을 분석하였다. Fig. 15는 case 3과 case 3-4의 최고 효율점에서 축 방향 45 % 지점 평면의 전압력 분포이다. 입구 압력 왜곡의 영향이 압축기 내부 유동 방향을 따라 회전하여 y축 기준 반시계방향으로 110° 부근에 저압 영역을 형성하였다. 익단 입구 압력 왜곡의 영향에 따른 전압력 분포를 확인하여 y축 기준 방위각 290° 부근의 블레이드 영역을 고압 영역(high pressure region, HP)으로, 방위각 110° 부근의 블레이드 영역을 저압 영역(low pressure region, LP)으로 설정하였다. Fig. 16은 case 1의 최고 효율점과 서지점의 블레이드 흡입면(suction side) 유선 분포를 나타낸 것이다. 왜곡이 없기 때문에 모든 방위각에서 유사한 형상의 유선이 나타났으며 블레이드 표면의 유속이 급격하게 낮아지는 지점에서 충격파(shock)가 나타난 것을 확인할 수 있다. 허브 근처 블레이드 앞전(leading edge, LE) 및 뒷전(trailing edge, TE)에서 유동 박리(flow separation)가 일어났으며, 서지점의 경우 최고 효율점에 비해 충격파 선이 블레이드 앞전으로 앞당겨졌으며 블레이드 앞전 허브에서 갈라진 유동 박리 선이 익단 방향으로 이동했다. Fig. 17과 18은 각각 case 3과 case 3-4의 최고 효율점과 서지점의 블레이드 흡입면 유선 분포이다. 운전 지점 및 압력 영역에 따라 case 3과 case 3-4의 4가지 지점에서의 유선을 확인하였으며, (a)와 (b)는 각각 최고 효율점과 서지점의 고압 영역, (c)와 (d)는 각각 최고 효율점과 서지점의 저압 영역에서의 유선 분포를 나타낸다. Case 3의 경우, 최고 효율점과 서지점 모두 고압 영역 블레이드의 흡입면에서 충격파가 발생하였으며 허브 근처에서 강도 높은 유동 박리가 시작되어 익단 방향으로 유선이 형성되었다. 유동 박리는 익단 부근에서 다시 기존 유동 방향으로 돌아가는 재부착(reattachment) 경향을 보였다. 특히 서지점의 경우 충격파 위치가 경미하게 앞전으로 이동하였다. 저압 영역 블레이드 흡입면의 경우, 최고 효율점에서는 익단 근처에 부분적인 충격파가 발생하였으나 서지점에서는 충격파가 발생하지 않았다. 블레이드 앞전에서 유동 박리가 발생하지 않아 유동이 하류까지 진행되었으며 블레이드 뒷전 허브 근처에 서 약한 유동 박리가 발생하였다. Case 3-4의 경우, 고압 영역의 충격파와 유동 박리는 case 3와 유사한 형태를 보였다.저압 영역의 경우 최고 효율점과 서지점의 블레이드 앞전 허브 근처에서 case 1과 유사한 형태의 유동 박리가 발생하였으며, 최고 효율점의 익단 근처에서만 부분적인 충격파가 발생하였다. 이를 통해 허브에 추가적인 압력 왜곡을 부여하여 블레이드 허브 근처 유동을 왜곡이 없는 경우와 유사하게 회복할 수 있다는 것을 확인했다.

        
          
          

          Fig. 15 
				
          

          
            Total pressure contours and streamlines at 45 % axial direction plane from inlet surface of (a) case 3 and (b) case 3-4 at PE
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 16 
				
          

          
            Streamlines of case 1 at (a) PE and (b) NS
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 17 
				
          

          
            Streamlines of case 3 at (a) high pressure region at PE (b) high pressure region at NS (c) low pressure region at PE (d) low pressure region at NS
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 18 
				
          

          
            Streamlines on suction side of case 3-4 at (a) high pressure region at PE (b) high pressure region at NS (c) low pressure region at PE (d) low pressure region at NS
          
          

          

        

      

      
        4.4 익단 누설 유동
        서지 마진 및 작동 유량 범위의 비선형성은 각 case의 서지점 변화에 의한 것이다. 서지점 변화의 원인을 확인하기 위해 서지의 원인 중 하나인 익단 누설 유동을 확인하였다. Fig. 19는 case 1, case 3, case 3-4의 서지점에서 스팬 방향 95 % 지점 익단 근처 영역의 전압력을 나타낸 것이며, Fig. 20은 스팬 방향 5 % 지점 허브 근처 영역의 전압력을 나타낸 것이다. Case 1과 case 3, case 3-4의 블레이드 전방 전압력 분포를 확인했을 때, 입구 압력 왜곡의 영향력이 압축기 내부의 회전 유동장을 따라 축 방향으로 진행하며 방위각이 변하는 저압 영역을 형성하는 것을 확인할 수 있다. 입구 압력 왜곡의 영향을 받는 블레이드 위치를 기준으로 방위각 290° 부근의 고압 영역과 방위각 110° 부근의 저압 영역을 표기하였다. 허브 근처 전압력 분포를 확인했을 때, 익단에만 압력 왜곡이 가해진 case 3에 비해 허브에 추가적인 압력 왜곡이 가해진 case 3-4에서 블레이드 전후로 전압력이 낮은 경향을 보였다. 그러나 익단 근처 전압력 분포의 경우, case 3과 case 3-4의 블레이드 전방 전압력은 유사하나 블레이드 후류에서 case 3은 전압력이 낮은 영역이 나타난 것에 비해 case 3-4에서 전압력이 높은 영역이 나타났다. Fig. 21과 Fig. 22는 각각 case 1, 3, 3-4의 최고 효율점과 서지점에서 블레이드 익단에 입구 압력 왜곡에 의한 저압 영역이 나타나는 방위각 110° 부근의 정 엔트로피(static entropy) 분포 및 익단 누설 유동을 확인한 것이다. 익단 누설 유동에 의해 생성된 익단 누설 와류(tip leakage vortex)와 고 엔트로피 영역을 확인할 수 있다. 최고 효율점에서, 입구 압력 왜곡이 주어진 case 3과 case 3-4의 경우 관찰 영역의 평균 정 엔트로피가 case 1 보다 높게 나타났으며, 와류 영역이 블레이드 앞전 쪽으로 이동하였다. Case 3의 경우 익단 누설 와류의 크기가 확대되었으며, 와류 영역의 정 엔트로피가 크게 증가하였다. 반면 case 3-4의 경우 익단 누설 유동에 의한 엔트로피가 감소하였고, 와류의 크기 또한 왜곡이 없는 경우와 비슷하게 축소되는 것을 확인하였다. 이는 익단 압력 왜곡으로 인해 생성된 저압 영역에 작동유체 흐름이 유도되어 익단 누설 유동이 증가하나, 허브에 추가적인 압력 왜곡이 형성될 경우 유동이 허브 영역으로 동시에 유도되어 익단 누설 유동이 약화되기 때문으로 판단된다. 반면 서지점에서는 모든 case에서 최고 효율점과 비교해 고엔트로피 영역이 크게 증가하였으며 와류 영역 또한 확대되었다. Case 3-4의 경우, 익단 고엔트로피 영역이 확대되었으나 블레이드 앞전 영역에서 익단 누설 와류가 나타나지 않았다. 이는 추가로 부여된 허브 압력 왜곡이 유동을 허브 방향으로 유도하여 익단 누설 유동을 억제하고, 이로 인해 서지 유발 효과가 완화된 것으로 해석된다.

        
          
          

          Fig. 19 
				
          

          
            Total pressure contours near the tip of (a) case 1 (b) case 3 and (c) case 3-4 at NS
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 20 
				
          

          
            Total pressure contours near the hub of (a) case 1 (b) case 3 and (c) case 3-4 at NS
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 21 
				
          

          
            Static entropy contours and streamlines of (a) case 1 (b) case 3 (c) case 3-4 at PE
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 22 
				
          

          
            Static entropy contours and streamlines of (a) case 1 (b) case 3 (c) case 3-4 at NS
          
          

          

        

      

    

    

  
    
      5. 결 론
      본 연구에서는 항공기 엔진 나셀에 측풍이 부는 상황을 가정하여 엔진 입구의 전압력 분포를 모사하고, 입구 압력 왜곡 현상이 축류 압축기의 공력성능에 미치는 영향을 분석하였다. NASA rotor 67 모델의 익단과 허브에 중심각에 따른 20 %의 압력 왜곡 영역을 형성하여 수치해석을 진행하였으며, 입구 압력 분포 형상에 따른 압축기의 성능 변화를 확인하고 내부 유동장 검사를 통해 원인을 분석하였다. 유동 해석의 결과를 요약하면 다음과 같다.

      
        	1) 입구 평면 스팬 방향 80 %∼100 % 지점에 중심각 0°, 60°, 90°, 120°의 압력 왜곡 영역을 형성하였고, 왜곡 영역의 압력은 기준 101.325 kPa 대비 20 %의 왜곡이 주어진 81.06 kPa로 설정하였다. 성능 지표로 최고 효율점의 전압비 및 단열 효율, 서지 마진, 작동 유량 범위를 확인하였으며, 해석 결과 입구 압력 왜곡 영역의 각도가 증가함에 따라 모든 성능 지표가 선형으로 감소하는 것을 확인하였다.


        	2) 익단 압력 왜곡 영역의 각도가 90°인 case 3을 기준으로 스팬 방향 0 %∼20 % 지점에 중심각 60°, 90°, 150°, 180°, 210°, 360°의 추가적인 압력 왜곡 영역을 형성하였다. 해석 결과 전압비, 단열 효율은 허브 압력 왜곡 영역 증가에 따라 선형으로 감소하였으나, 서지 마진 및 작동 유량 영역은 허브 압력 왜곡 영역의 중심각이 180°일 때 최댓값을 보이는 비선형 결과를 보였다. 입구 압력 왜곡이 없는 case 1과 비교하여 서지 마진은 약 96 %, 작동 유량 범위는 약 102 %까지 회복되었다.


        	3) 성능 지표 회복의 원인을 파악하기 위해 압축기 내부 유동장을 고찰하였다. Case 1, case 3, case 3-4의 블레이드 흡입면에서의 유선을 비교하였다. 각 경우 최고 효율점과 서지점에서 입구 압력 왜곡의 영향에 따른 고압 영역과 저압 영역을 확인하였다. 그 결과 모든 경우에서 최고 효율점에 비해 서지점에서 충격파가 블레이드 상류로 앞당겨지는 현상이 관찰되었으며, 고압 영역의 블레이드 앞전 허브 근처에서 유동 박리가 발생하였다. Case 3의 경우 유동 박리가 크게 발생하고 유동 재부착이 확인되었으며, 저압 영역에서 충격파 강도가 약해져 작동유체 흐름이 유지되었다. Case 3-4의 경우 고압 영역의 유동은 case 3과 유사한 형태를 보였으나 저압 영역의 블레이드 앞전 허브 근처에서 case 1과 같은 유동 박리가 발생하였다.


        	4) 블레이드가 회전함에 따라 회전 유동장이 형성되었으며 압력 왜곡 영역 또한 압축기 축방향으로 진행하면서 회전하는 모습을 보였다. 전압력 분포를 통해 왜곡 영역을 확인하고 최고 효율점과 서지점에서 각 case의 해당 영역 익단 누설 유동과 정 엔트로피를 고찰하였다. 그 결과 허브에 추가적인 압력 왜곡이 주어졌을 때 최고 효율점의 경우 익단 누설 유동에 의한 정 엔트로피가 감소하였으며, 서지점의 경우 정 엔트로피 영역이 증가하였으나 블레이드 앞전의 익단 누설 와류가 억제되는 것을 확인하였다. 이는 익단 압력 왜곡이 부여된 경우 유동이 익단으로 유도되어 익단 누설 유동을 유발하나, 추가적인 허브 압력 왜곡이 유동을 허브 방향으로 유도하여 익단 누설 유동의 효과를 감소시켰기 때문으로 판단된다.


        	5) 입구 평면 스팬 방향 80 %∼100 % 지점에 중심각 90°의 압력 왜곡이 주어진 경우, 스팬 방향 0 %∼20 % 지점에 중심각 180°의 추가적인 압력 왜곡 영역을 부여했을 때 서지 마진 및 작동 유량 범위 회복이 최대로 나타나는 것일 확인하였다. 추후 다양한 익단 및 허브 압력 분포에 따른 성능 지표 변화를 확인하여 익단 압력 왜곡에 따른 성능 지표 감소를 완화할 수 있는 최적의 허브 압력 형상을 찾는 연구가 필요할 것으로 보인다.
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