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            초록
          
        

        
          The Korea Aerospace Research Institute (KARI) has conducted extensive research and development on gas turbine engine and hot section components of the gas turbine engines for over 30 years. Until the early 2010s, KARI primarily played a role to lead or participate in national development programs on gas turbine engines - for example, development of the main engine and APU (auxiliary power unit) in Korean Utility Helicopter (KUH) Program. Since then, KARI has not only continued its gas turbine engine research and development but also focused on advanced technology researches for performance improvement. In recent years, KARI has been participating in 1,000-SHP class turboshaft gas turbine development program, conducting performance tests and evaluations of core components, validating the design of hot section components, and high-fidelity numerical analysis of the components. For this, the test and evaluation infrastructure and HPC cluster at KARI have also been expanded and upgraded to simulate the actual engine operating pressure and temperature conditions. Furthermore, KARI has been conducting research on various advanced system and component technologies such as hybrid electric propulsion system, additive manufacturing and ceramic matrix composite components, recognizing the strategic importance of these technologies. This paper introduces the recent achievements and ongoing research activities on aviation gas turbine engines carried out by KARI.
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      1. 서 론
      한국항공우주연구원 항공추진연구부에서는 1990년대 중반 가스터빈엔진 압축기 및 연소기 구성품 시험평가 인프라 구축, 항공엔진 고도시험설비 구축을 시작으로 30여 년간 다양한 항공용 가스터빈엔진 및 핵심 구성품, 산업/발전용 가스터빈엔진 관련 연구를 수행하여 왔다.

      100kW급 보조동력장치 개발, 1.2MW 및 5MW급 산업용 가스터빈엔진 개발에 참여하였고, 2000년대에 들어서는 2006년 개발이 착수된 한국형 기동헬기 사업에서 주엔진 및 보조동력장치 구성품 개발을 주관하여 한화에어로스페이스(구, 삼성테크윈)와 엔진 개발을 성공적으로 수행하였다. 2010년대 이후로는 항공엔진의 핵심 구성품(압축기, 고압 냉각터빈, 제어기 기술 등)에 대한 핵심기술 연구개발, 적층제조기술 및 내열소재 기술 평가 등의 선도기술, 수십 kW급 소형 항공용 엔진 및 구성품 연구개발을 병행하여 국내 선도기술 확보 및 국내 가스터빈엔진 개발 지원을 수행하여 왔다.

      2010년대 후반부터는 국내 독자 개발 항공용 터보샤프트엔진의 핵심 구성품 성능 시험평가 및 해석 연구, 친환경 추진시스템 기술의 일환으로 가스터빈 기반 하이브리드 전기추진시스템 기술 연구개발, 저비용 소형 무인기용 마이크로가스터빈엔진 기술 연구 등 다양한 항공용 가스터빈엔진 기술 연구개발을 수행 중이며, 대형 시험평가 인프라 및 대규모 병렬해석을 위한 인프라를 증설 확장 구축하여 왔다. 이와 더불어, 산업/발전용 가스터빈엔진 개발 지원을 위하여 한국항공우주연구원에 구축되어 있는 시험평가 인프라를 활용한 구성품 시험평가, 설계 검증 및 설계 데이터베이스 확충과 관련된 연구활동을 지속하고 있다.

      이와 같은 항공용 가스터빈엔진 관련 다양한 연구 활동 및 인프라에 대한 소개는 Kim 등(1)에 정리되어 있으며, 본 논문에서는 한국항공우주연구원에서 최근 들어 수행 중인 항공용 가스터빈엔진 연구개발 관련 주요 성과 및 수행 현황을 소개하였다.

    

    

  
    
      2. 항공용 가스터빈엔진 및 추진시스템 연구
      
        2.1 무인기용 터보샤프트엔진 핵심 구성품 연구개발
        한국항공우주연구원은 2019년부터 방위사업청의 지원 하에 한화에어로스페이스가 주관하는 터보샤프트엔진(Fig. 1) 핵심 구성품 기술 개발 과제, 가스발생기 모듈 통합 과제, 동력터빈 기술개발 과제 등에 참여하여 터보샤프트엔진 구성품 설계/해석 및 시험평가 기술을 연구개발 중이다. 그 일환으로 한국항공우주연구원에서는 터보샤프트엔진의 가스발생기 핵심 구성품(원심형 압축기, 역류형 연소기, 축류형 냉각터빈)에 대한 엔진 상사조건에서의 성능시험평가 연구, 고온고압의 엔진 실제 운용조건을 구현하여 구성품 성능검증 및 설계/해석 신뢰도를 개선하는 시험평가 기술을 개발하는 연구, 역류형 연소기 및 고압 냉각 터빈에 대한 고신뢰성 해석기법 연구 등을 수행하고 있다. 아래 절에서 주요 수행 실적 및 현황을 기술하였다.

        
          
          

          Fig. 1 
				
          

          
            Schematic of turboshaft engine and core components(2)
          
          

          

        

        
          2.1.1 핵심 구성품 엔진 실운용 조건 구현 기술
          무인기용 1,000마력급 터보샤프트엔진의 고온 부품은 소재의 한계를 초과하는 높은 압력과 온도 조건에서 운용되기 때문에, 이를 고려한 공력-열-구조설계가 수행되어야 하며 설계를 검증하는 시험평가가 반드시 수반되어야 한다.

          미국 일본 등 해외 주요 국가에서는 항공용 가스터빈엔진 고온 부품의 설계 검증을 위하여 TRL(technology readiness level) 수준별로 시험평가가 가능한 설비를 구축, 운용하고 있으며(3-5), 특히 고온고압의 운용조건 하에서 시험평가가 가능한 설비를 운용하여 설계의 신뢰성을 높이고 엔진 개발 과정에서의 위험도를 완화할 수 있도록 하고 있다.

          국내에서는 과거에는 시험평가 설비 용량의 제한으로 인하여 핵심 구성품에 대하여 엔진 운용조건을 상사하거나, 주요 운용조건 중 일부만 모사하는 제한된 조건에서 시험평가가 수행되어 왔으나, 이 경우 정확한 성능평가에 한계가 있을 수밖에 없다. 이러한 문제를 개선하기 위하여 한국항공우주연구원에서는 2022년부터 연구개발을 수행 중인 과제를 통해서 1,000마력급 터보샤프트엔진의 연소기 및 1단 터빈노즐이 실제로 운용되는 조건을 구현할 수 있도록 시험평가 인프라의 증설 확충을 수행 중이다.

          한국항공우주연구원에 구축되어 있는 기존 시험평가 인프라 및 최근 신규 증설 확충된 인프라가 반영된 구성도가 Fig. 2에 제시되어 있다. 5,000마력급의 대형 고압공기 공급장치 및 2.4MW급 전기식 가열장치를 추가로 구성하였고(Fig. 3), 이를 통해 1,000마력급 터보샤프트엔진을 포함하여 중대형 항공용 가스터빈엔진의 핵심 구성품 성능검증 시험평가가 가능하도록 하였다. 세부 사양 정보는 Kim 등(6)에 기술되어 있다. 최근 해당 설비의 구축 및 시운전을 수행하였고, 해당 시운전을 통하여 터보샤프트엔진 고온 부품의 실운용조건(압축기 출구 압력 및 온도)이 구현되는 것을 확인하였다.

          
            
            

            Fig. 2 
				
            

            
              Schematic diagram of gas turbine component test facilities at KARI
            
            

            

          

          
            
            

            Fig. 3 
				
            

            
              Photograph of test facilities of hot component tests for turboshaft engine at KARI
            
            

            

          

          실운용조건 구현과 연계하여 고온고압의 조건에서 운용되는 구성품에 대한 성능평가를 위하여 다양한 계측기법에 대한 연구를 수행 중이다. 특히 구성품의 구조 강건성 및 수명과 직접적인 관련이 있는 표면온도 측정과 관련된 기술을 연구 중이며, 적외선 열화상 카메라 및 2색 파이로미터 기법과 연계한 비접촉식 온도측정기술을 연구개발 중이다.

        

        
          2.1.2 핵심 구성품 시험평가 기술
          한국항공우주연구원에서는 2019년 착수한 터보샤프트엔진 가스발생기 핵심 구성품 기술 개발 과제를 통하여 1,000 마력급 터보샤프트엔진의 핵심 구성품인 다단 원심형 압축기, 역류형 연소기, 축류형 냉각 터빈의 엔진 상사조건에서의 성능 시험평가를 수행하였고, 2022년부터는 가스발생기 모듈 통합기술 개발 과제에 참여하여 엔진 실운용 조건에서의 연소기 및 축류형 냉각 터빈에 대한 성능 시험평가 기술 연구를 수행 중이다.

          Fig. 4는 한국항공우주연구원에 구축되어 있는 압축기 성능시험설비와 터보샤프트엔진용 2단 원심형 압축기 시험리그의 형상 및 단면도를 나타낸다. 한국항공우주연구원에서는 국내에서 최초로 고압력비의 다단 원심압축기에 대한 성능시험을 성공적으로 수행하여 설계 검증에 활용하였고, 케이싱트리트먼트 형상에 따른 서지 특성을 평가하여 다양한 시험평가 데이터베이스를 구축할 수 있었다(7-9).

          
            
            

            Fig. 4 
				
            

            
              Compressor performance test facility and two-stage centrifugal compressor test rig
            
            

            

          

          Fig. 5는 역류형 연소기 구성품에 대한 엔진 상사조건에서의 성능시험평가 수행 결과를 제시한 그림으로, Fig. 5(a)는 역류형 연소기 성능시험평가를 위한 섹터형 연소기 시험리그 및 다양한 당량비 조건에서의 화염 가시화 결과, Fig. 5(b)는 환형(full annular) 연소기 시험리그 및 설비 구성도, Fig. 5(c)는 연소기 출구에서의 온도측정 결과를 나타낸 그림이다. 해당 시험은 모두 중압(10 bar 이하)의 상사조건에서 수행한 결과로, 섹터 연소기 시험을 통해 다양한 연료노즐 형상에 대해서 성능을 검증하고 최적의 연료노즐 형상 설계 군을 도출하였으며, 환형 연소기 시험을 통해 최종 성능을 검증하였다. 현재는 2022년도부터 착수한 가스발생기 모듈 통합기술 개발 과제에서 Fig. 3에서 설명한 엔진 실운용 조건 시험평가 인프라를 활용한 연소기 성능시험을 준비 중이다.

          
            
            

            Fig. 5 
				
            

            
              Reversed flow combustor performance test(10)
            
            

            

          

          
            
            

            Fig. 6 
				
            

            
              Schematic of turbine sector cascade test rig
            
            

            

          

          본 과제에서는 축류형 냉각 터빈에 대한 엔진 상사조건에서의 냉각성능 시험평가를 수행하였으며, 냉각유량에 따른 냉각효율 설계 요구사양을 만족하는 것을 확인하였다. Fig. 7(a)에는 1단 터빈 노즐 베인에 대한 냉각효율 측정시험 결과를 제시하였다. 또한, 환형 연소기 시험리그와 통합한 고온 환경 시험리그를 구현하여(Fig. 7(b)), 중압(10 bar 이하) 고온(1,600K 이상)의 연소가스 환경에서의 냉각 성능을 평가하고 이를 설계조건, 상사조건 시험결과와 비교하였다. 해당 시험을 통하여 냉각 터빈 구성품에 대한 중온중압의 엔진 상사조건 시험과 고온고압의 실운용조건에서의 성능시험결과를 상호 보완적으로 활용할 수 있음을 확인하였다.

          
            
            

            Fig. 7 
				
            

            
              Turbine nozzle vane cooling performance tests
            
            

            

          

          냉각 터빈의 경우도 연소기 구성품과 마찬가지로 2022년 착수한 후속 연구개발과제를 통하여 엔진 실운용조건에서의 냉각성능평가 및 표면온도 측정기술 연구를 수행 중이다.

          앞서 언급한 엔진 상사조건 및 실운용조건에서의 성능 시험평가 기술 고도화를 위하여 다양한 측정기술에 대한 연구개발을 병행하여 수행 중이다. 특히 열화상 카메라와 연계하여 2-color 파이로미터 기법을 적용한 표면온도 측정기법 연구, Fig. 8에 예시된 써멀페인트를 적용한 표면온도 측정 연구(12), 광학 프로브를 구현하여 외부에서 광학적으로 측정이 어려운 영역에 대한 비접촉식 온도측정기법 등 측정 정확도 개선 및 측정 가능 영역 확장 연구를 병행하고 있다.

          
            
            

            Fig. 8 
				
            

            
              Examples of surface temperature measurement using thermal paint technique for turbine nozzle guide vane under similarity testing conditions(12)
            
            

            

          

        

        
          2.1.3 핵심 구성품 열유동 고신뢰성 해석 기술
          한국항공우주연구원에서는 2010년대 초반부터 가스터빈 엔진 고압터빈 및 냉각기술, 냉각이 적용된 고압터빈에 대한 대용량 해석 기술을 연구하여 왔으며, 신뢰성을 높이기 위한 방안으로 대와류모사기법(Large Eddy Simulation)을 적용한 냉각 성능해석 연구를 수행하여 왔다.

          연구개발 초기 단계에는 Fig. 9 및 Fig. 10과 같이 비교적 단순한 형상인 평판에서의 막냉각기법에 대한 해석 및 시험 결과와의 비교, 개선 연구를 수행하였고(13,14), 최근 연구개발 과제에서는 3차원 형상의 터빈 구성품, 즉 1단 터빈 노즐 베인 및 블레이드 형상에 대한 대와류모사 해석을 수행하였다. (Fig. 11) 특히 실제 시험조건과 유사한 경계조건을 구현하기 위하여 경계층 처리기법 연구, 주유동 난류생성 모사기법 적용, 비정상상태의 연소기 출구 조건을 터빈 입구에 부여하는 기법을 적용하는 등 해석 정확도를 높일 수 있는 기법 연구를 수행하였다.

          
            
            

            Fig. 9 
				
            

            
              Time-averaged streamline distributions without trip (left) and with 0.5D trip strip at 20D upstream of the film cooling hole (right)(13)
            
            

            

          

          
            
            

            Fig. 10 
				
            

            
              Comparison of film cooling effectiveness distributions between experimental measurements and LES results with turbulence generating grid(14)
            
            

            

          

          
            
            

            Fig. 11 
				
            

            
              LES of cooled turbine vane
            
            

            

          

          터빈의 냉각성능은 연소기와의 상호작용에 따른 영향이 크기 때문에, 해외에서도 최근 들어 연소기와 터빈의 상호작용에 대한 연구를 심도 깊게 수행 중이다(15-19). Fig. 12는 터보샤프트엔진 역류형 연소기-축류 터빈 통합해석 형상의 예시를 나타낸다. 이러한 연구개발 동향을 고려하여, 한국항공우주연구원에서는 한화에어로스페이스와 함께 터보샤프트엔진의 연소기-터빈을 통합한 모델에 대한 열유동 해석을 수행하고 있다. 이러한 연구를 통해 기존의 단위 구성품 별 해석 시의 성능과 비교 분석을 수행하고, 엔진 개발 단계에서의 설계 시 고려사항 식별 및 개선하는 연구를 수행 중이다.

          
            
            

            Fig. 12 
				
            

            
              Example of schematic of the combustor-NGV joint model(16)
            
            

            

          

          위에서 기술한 가스터빈엔진 핵심 구성품 열유동 해석기술 연구는 ANSYS CFX 등의 상용 소프트웨어를 활용하여 수행되었다. 한국항공우주연구원에서는 이와 병행하여 오픈소스 기반의 열유동 해석기법을 연구개발 중이다. Fig. 13에 제시된 바와 같이, OpenFOAM을 활용하여 가스터빈 구성품에 대한 열유동 해석을 수행하고 이를 상용 소프트웨어와 비교하여 OpenFOAM 해석기법의 가용성을 평가하였고(20), 이를 확장, 발전시켜 독자적인 해석 소프트웨어를 확보할 수 있도록 추진하고자 한다.

          
            
            

            Fig. 13 
				
            

            
              Comparison of adiabatic film cooling effectiveness on the nozzle surface(20)
            
            

            

          

          이러한 대규모의 해석기법 연구는 고성능 병렬해석 인프라를 구축하고 운용하는 것이 필요한데, 항공추진연구부에서는 자체적으로 약 2,000코어의 CPU로 구성된 병렬해석 클러스터를 구축하여 운용하고 있으며, 이와 병행하여 한국과학기술정보연구원에 구축되어 있는 슈퍼컴퓨터를 활용한 해석 연구를 수행하고 있다.

        

      

      
        2.2 가스터빈 기반 하이브리드 전기추진시스템 연구개발
        UAM(Urban Air Mobility)는 도심 내(intra-city)의 차세대 이동수단으로 주목받으며 2010년대 후반부터 전 세계적으로 활발한 연구개발이 수행되어 왔다. 최근에는 AAM(Advanced Air Mobility)라는 개념으로 확장되면서 도심 내 및 도심 간(inter-city) 이동수단으로의 활용이 고려된 연구개발이 이루어지고 있다. 이때 UAM/AAM 기체의 추진시스템으로는 현재까지는 대부분 배터리 기반의 전기동력 추진시스템을 채용하고 있으나, 상대적으로 적은 유상하중 및 짧은 비행시간으로 인한 문제가 대두되고 있다. 이에 대한 대안으로 가스터빈엔진 기반의 하이브리드 전기추진시스템이 고려되고 있으며, 해외 가스터빈엔진 제조사에서는 터보제너레이터(turbogenerator)라는 가스터빈-발전기 시스템을 이용한 전기추진시스템을 제안하고 있다.

        한국항공우주연구원에서는 2021년부터 전기동력 추진시스템의 문제를 해결하기 위한 방안으로 4~5인승급 eVTOL(Fig. 14(a))에 대한 가스터빈엔진 기반 하이브리드 전기추진시스템에 대한 연구개발에 착수하였다. Fig. 14는 주요 연구개발 결과를 제시한 그림이다. Fig. 14(b) 및 Fig. 14(c)는 한국항공우주연구원에 구축된 가스터빈 기반 하이브리드 전기추진시스템의 구성도 및 통합성능시험장치의 사진을 나타낸다. 설계 상 400kW급 이상 급의 가스터빈 발전기 시스템이 요구되나, 현재 수행 중인 과제에서는 시스템 통합 운용 및 제어기술 개발을 위하여 160kW급 가스터빈엔진(PBS사 TS-100 엔진)을 활용하여 통합 시험평가를 수행 중이다.

        
          
          

          Fig. 14 
				
          

          
            Gas turbine based hybrid propulsion system research activities at KARI
          
          

          

        

        전기추진시스템은 각 구성품들의 냉각을 위한 열관리(thermal management)가 매우 중요한 요소기술 중 하나이다. 따라서 나셀(nacelle)과 통합된 수냉식 냉각시스템을 설계/제작하였고, 이를 Fig. 14(d)에 제시된 바와 같이 풍동시험을 통한 성능 검증 및 개선 설계 연구를 수행 중이다.

        현재 수행 중인 하이브리드 추진시스템의 지상 통합시험 및 냉각시스템 연구의 성숙도가 확보되는 2026년도에는 Fig. 14(d)의 우측에 예시된 것과 같은 아이언버드(iron-bird)에 추진시스템을 장착하여 통합성능시험을 수행할 예정이다.

      

      
        2.3 마이크로 가스터빈엔진 연구개발
        마이크로 가스터빈엔진은 통상 추력 1,000N 이하의 엔진을 의미하며, 기존에는 레저용 비행기에 적용되는 사례가 많았으나, 최근 저비용 소형 무인항공기(UAV) 분야를 중심으로 군사용 및 상업용 플랫폼에서 수요가 지속적으로 증가하고 있다. 특히 2010년대 중반부터 군사용 다목적 무인기및 무인기용 마이크로 가스터빈엔진의 활용도가 급격히 증가하면서, 독일, 네덜란드 등 대표적인 해외 마이크로 가스터빈엔진 제작사로부터의 엔진 수급이 어려워지고 수출 통제를 강화하는 움직임이 있는 등 기술의 중요도가 높아지고 있다.

        우리나라에서는 2000년대 초반 몇몇 기업에서 마이크로 가스터빈엔진 연구개발을 수행한 바가 있으나, 수요처 확보의 어려움, 가격경쟁력 확보의 어려움 등으로 인하여 상용화까지 연계되지는 못하였다.

        한국항공우주연구원에서는 2010년대 중반부터 항공용 마이크로 가스터빈엔진에 대한 연구를 지속적으로 수행하여 오고 있다. 이러한 연구는 마이크로 가스터빈엔진의 설계 및 성능해석, 구성품 성능 전산해석을 비롯하여 엔진 통합해석 모델 개발, 아두이노를 활용한 엔진 제어로직 구현, 터보프롭엔진을 활용한 터보팬 엔진 개조개발, 애프터버너 장착 고속 추진시스템 연구 등 다양한 방면의 연구를 포함하며, 이외에도 국내 중소기업과의 협력을 통한 최대 추력 300N급 마이크로 가스터빈엔진 국산화 연구개발을 병행하였다.

        한국항공우주연구원에서 수행한 마이크로 가스터빈엔진 관련된 연구개발 수행내용은 Kang 등(21)에 상세히 기술되어 있으며, 대표적인 연구성과들은 Fig. 15에 제시되어 있다.

        
          
          

          Fig. 15 
				
          

          
            Examples of micro gas turbine engine research activities at KARI
          
          

          

        

      

    

    

  
    
      3. 가스터빈 고온부품 관련 선행기술 연구개발
      
        3.1 적층제조 기술 연구개발
        적층제조(additive manufacturing) 기술은 가스터빈엔진의 복잡한 설계 형상을 비교적 용이하게 구현하면서 고성능화 및 고효율화, 부품 수 및 공정 절감을 할 수 있는 선행기술로, 미국과 유럽에서는 이미 1990년대부터 적층제조 기술에 대한 연구를 수행하였고, 일부 구성품에 대해서 금속 적층제조기술을 이용한 항공용 가스터빈엔진 부품 상용화가 이루어진 상황이다. 우리나라는 해당 기술의 후발주자로서 2010년대 초반부터 다양한 연구개발이 추진되어 왔으나, 아직 엔진 부품 상용화를 위한 기술, 즉, 적용 소재기술, 제조기술, 물성치 데이터베이스 구축, 적층제조 기반 설계 기술 등은 일부 산업/발전용 가스터빈엔진 부품화를 제외하면 기초적인 단계에 있으며, 기술성숙도를 높이기 위한 연구가 필요한 실정이다.

        한국항공우주연구원에서는 2010년대 초반부터 가스터빈 열전달 및 냉각설계기술, 시험평가기술 관련 원천 연구개발 과제를 수행하여 왔으며, 냉각설계 시험평가용 시제 제작에 적층제조기술을 활용하여 왔다. Fig. 16 및 Fig. 17에 예시된 바와 같이, 터빈 노즐 베인 및 블레이드 시제에 대하여 다양한 냉각설계를 적용한 시험평가를 수행하였고, 적층제조 형상 구현 특성을 고려한 성능평가를 수행하였다.

        
          
          

          Fig. 16 
				
          

          
            Overall cooling effectiveness measurements for additively manufactured(AM) turbine nozzle vanes(25)
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 17 
				
          

          
            Film cooling performance improvement study with compound expansion holes(26,27)
          
          

          

        

        특히 Fig. 17에 예시된 복합확장 막냉각홀은 막냉각홀의 전연(leading edge) 부분에 추가 확장 형상을 적용한 형상으로, 기존의 가공방식으로는 구현이 어려우나 적층제조 기술을 적용하면 용이하게 형상을 구현할 수 있다.

        복합확장 막냉각홀을 적용하는 경우 높은 분사비 조건에서도 막냉각 유체가 안정적으로 표면을 보호할 수 있도록 설계된 형상으로, 분사비가 낮을 때는 기존 7-7-7 막냉각홀과 유사한 냉각효율을 보이나, 분사비가 높을 때 기존 7-7-7 막냉각홀에 비해 월등히 높은 냉각효율을 보이는 것을 확인하였다.

        2016년부터는 마이크로 가스터빈엔진 연구개발과 연계하여 금속 적층제조 기술을 활용한 설계/해석 및 부품화 연구를 수행하여, 핵심 구성부품의 고성능화 및 경량화, 부품/공정수 절감 설계기술에 대한 연구를 수행하였다.

        Fig. 18에 제시된 바와 같이, 엔진 부품에 대한 금속 적층제조 제작을 수행하여 적용성을 평가하고, 핵심 구성품에 대한 적층제조 기반 설계 개선 연구를 수행하여, Fig. 19에 예시된 바와 같이 연소기의 경우 연소효율이 대폭 개선되는 결과를 얻을 수 있었다. 연소기 시험평가 형상 및 개선설계에 따른 성능 개선결과는 Kim 등(29,30)에 제시되어 있다. 또한, 위상최적화(topology optimization) 연구를 통하여 회전체 부품에 대한 경량화 설계형상을 도출하였다.

        
          
          

          Fig. 18 
				
          

          
            Additively manufactured components in micro gas turbine engine and performance test with AM components at KARI Altitude Engine Test Facility(28)
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 19 
				
          

          
            Examples of part consolidation and performance improvements for micro turbine engine using AM technology(28)
          
          

          

        

        최근에는 발전용 가스터빈엔진 터빈 노즐 베인에 대한 적층제조 시제 성능 시험평가 연구를 수행하여 오고 있다. 2022년부터 2024년까지 연세대학교에서 주관한 과제에 참여하여, 한국항공우주연구원에 구축되어 있는 시험평가 인프라를 활용한 7FA급 발전용 가스터빈엔진 1단 터빈 노즐 베인에 대한 냉각성능 평가를 수행하였고, 900℃ 이상의 중고온 연소가스 환경에서 터빈 냉각설계 형상 및 냉각유량에 따른 성능평가 연구를 수행하였고, 적층제조 설계에 따른 영향성을 평가하였다. (Fig. 20)

        
          
          

          Fig. 20 
				
          

          
            Cooling performance tests for AM turbine vane under warm air and hot combustion gas conditions
          
          

          

        

        최근에는 두산에너빌리티의 지원 하에, 두산에너빌리티에서 개발 중인 대형 가스터빈엔진에서 적층제조기술 기반 설계가 적용된 터빈 노즐 베인에 대한 엔진 상사조건에서의 냉각성능 평가 연구를 수행 중이며, 가스터빈 핵심 구성품에 대한 적층제조 기술 적용성 및 성능 개선, 시험평가 연구를 지속적으로 수행할 예정이다.

        이와 같이 한국항공우주연구원에서는 금속적층제조기술에 대한 설계/해석, 제작 및 부품화, 부품 및 시스템 단위 시험평가 등의 연구를 수행하여 왔으며, 이는 차후 첨단항공엔진 및 터보샤프트엔진 등 유무인 비행체용 가스터빈엔진 부품화를 위한 연구에 활용될 수 있을 것이다.

      

      
        3.2 초내열 복합소재 기술 연구개발
        세라믹복합소재(ceramic matrix composite, CMC)는 Fig. 21에 예시된 바와 같이 기존의 니켈계 금속 대비 200℃ 이상 내열 한계온도가 높으며, 구조적 물성치는 동등 수준 이상, 밀도는 니켈계 금속의 1/3 수준이기 때문에 가스터빈 엔진의 고성능화 및 경량화를 위한 핵심 요소기술로 인식되고 있다. 이에 따라 미국을 선두로 하여 세라믹복합소재부품에 대한 연구개발 및 상용화가 활발히 진행 중이다. 일예로써, 미국 GE에서는 CFM LEAP 엔진에 대하여 슈라우드 부품에 대한 상용화 적용 중이며(32), XA100, T900 등 차세대 항공엔진에 대하여 CMC를 적용한 연구개발을 지속적으로 수행하고 있다. 일본 IHI사에서는 차세대 전투기용 항공엔진 XF9-1의 터빈 슈라우드 부품에 CMC를 적용한 바가 있다(33). 

        
          
          

          Fig. 21 
				
          

          
            The evolution of turbine blade materials, coatings, and turbine inlet gas temperature(31)
          
          

          

        

        한국항공우주연구원에서는 2010년대 중반부터 산업통상자원부의 지원 하에 SiCf-SiC 세라믹 복합소재 부품에 대한 고온 환경 및 열주기 시험평가 연구를 수행하여 오고 있다.

        가스터빈 고온부품을 모사한 세라믹 복합소재 시제 제작은 국내 중소기업 및 출연연에서 담당하였으며, 해당 시제에 대하여 최고 1,500℃ 이상의 연소가스 환경 하에서 내열 성능을 평가하였다. 이때의 시험 대상 시제 형상은 터빈 노즐 베인을 모사한 익형 형태의 시제, 터빈 슈라우드 형상을 모사한 시제, 원형 덕트형 시제 등이다. 연소가스 환경은 가스터빈 연소기 출구에서의 온도 및 마하수를 모사하였고, NASA에서의 연구사례(34)를 참고하여, Fig. 22와 같은 주기적인 온도 변화 조건을 구현하여 최대 200주기 이상의 열주기 시험(thermal cycle test)을 수행하여 내열 성능을 평가하였다.

        
          
          

          Fig. 22 
				
          

          
            Combustion gas temperature profile during one whole cycle of CMC airfoil and shroud thermal cycle tests
          
          

          

        

        Fig. 23은 시험리그의 구성 개략도를 보여주며, Fig. 24는 에어포일 시제 및 슈라우드 시제에 대한 고온 연소가스 환경 열주기 시험 중의 사진을 나타낸 그림이다. 2024년도 기준 총 200주기 이상의 열주기 시험을 수행하고, 시험 전과 후의 비파괴 검사(CT 촬영)를 통해 내부조직의 손상을 평가하는 연구를 수행하였다. Fig. 25는 CT 촬영 결과를 예시로 나타낸 그림으로, CT 촬영결과 분석을 통해 세라믹 복합소재 시제 내부의 결함 여부, 시험 후 균열 발생, 표면 삭마 정도 등을 평가할 수 있었다.

        
          
          

          Fig. 23 
				
          

          
            Burner rig test apparatus for thermal cycle tests
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 24 
				
          

          
            Photographs of thermal cycle tests for CMC airfoil and shroud using burner rig test apparatus
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 25 
				
          

          
            Examples of CT images of CMC shroud after thermal cycle test
          
          

          

        

        이러한 연구를 통하여 세라믹 복합소재의 내열성능 및 가스터빈 고온부품으로의 적용성(feasibility)을 평가할 수 있었으며, 항공엔진 국산화 개발 및 성능개량 연구를 위한 세라믹복합소재 부품화 기술 연구개발을 추진 중이다.

      

    

    

  
    
      4. 결 언
      우리나라에서는 2022년 말 '첨단항공 가스터빈엔진 · 품' 기술이 과학기술정보통신부에서 발표한 12대 국가전략기술의 50개 중점기술분야에 포함되었으며, 2024년 말 산업통상자원부에서 발표한 국가첨단전략기술, 2023년 방위사업청에서 발표한 10대 국방전략기술에 반영되는 등, 항공용 가스터빈엔진 기술의 중요성이 그 어느 때보다 높아진 것을 알 수 있다. 이에 따라 최근 방위사업청에서는 14년간 3.35조원을 투입하여 추력 16,000 lbf급 첨단항공 가스터빈엔진을 개발하고자 하는 추진계획을 공식 발표하기도 하였다. 또한 우리나라에서는 2010년대 후반부터 1,000마력급 터보샤프트엔진 및 터보프롭 엔진 국산화 개발, 다양한 무인비행체용 가스터빈엔진 연구개발을 수행 중으로, 그 어느 때보다 독자 기술 확보 및 기술경쟁력 강화를 위한 노력을 기울이고 있다.

      한국항공우주연구원은 지난 30여년간 국내의 가스터빈엔진 및 핵심 구성품 기술 개발에 매진하여 왔으며, 이러한 연구개발 성과를 기반으로 최근에는 1,000마력급 터보샤프트엔진 등 항공용 가스터빈엔진의 국산화 연구개발과 시험평가 인프라 확충, 친환경 전기추진시스템 연구, 마이크로 가스터빈엔진 연구, 적층제조 기반 터빈 고온부품 냉각설계 및 검증, 차세대 내열소재 기술 등의 다양한 선도기술 연구를 병행하고 있다. 또한, 한국항공우주연구원은 국내 항공용 가스터빈엔진 연구개발을 통해 확보한 설계, 해석, 시험평가기술을 기반으로 산업/발전용 가스터빈엔진의 독자 연구개발을 지원하고 있다.

      한국항공우주연구원은 앞으로도 가스터빈 관련 핵심기술 연구개발을 꾸준히 수행하고, 첨단 항공 가스터빈엔진을 비롯한 다양한 국내 가스터빈엔진 독자개발에 참여하여 그간의 선도기술 연구개발 성과를 활용하여 기술경쟁력을 높이고, 국내 가스터빈엔진 산업의 성장 및 세계 시장 진출을 통한 산업생태계 활성화, 관련 산학연 전문인력 양성 및 확보에 기여하고자 한다.
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