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1. 서  론

본 연구의 대상인 항공용 마이크로 가스터빈 엔진은 터보

제트(Turbo Jet)형태의 엔진으로, 보통 추력 1,000N 미만의 

엔진을 통칭한다. 이 추력대의 엔진은 주로 취미용 RC와 같

은 소형 무인항공기의 추진기관으로 사용된다. 소형 무인기

용의 동력기관으로는 배터리 기반의 전기동력 추진, 왕복동 

내연기관 추진과 같은 여러 대안이 존재하지만, 터보제트 형

태의 마이크로 가스터빈 엔진은 높은 비추력(중량당 출력)을 

장점으로 고속, 고추력을 요구하는 체계에서 수요가 높다.

마이크로 가스터빈 엔진은 터보제트 뿐만 아니라 목적에 따

라 터보 프롭(Turbo Prop), 터보 팬(Turbo Fan) 과 같은 형태

로도 개발되어 활용되고 있으며, 전기동력 추진의 전력공급을 

위한 발전기 형태의 터보 제너레이터(Turbo Generator)도 

개발되어 활용되고 있다.

Fig. 1 RC planes with micro turbojet engines(1)
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ABSTRACT

Turbojet-type micro gas turbine engine has been widely adopted for an aero-propulsion system of small-sized aircraft due 

to its simplicity and prominent thrust-to-weight ratio. The number of applications using micro gas turbine engine continues to 

grow with the development of various type in aerial vehicles. To adopt an appropriate micro gas turbine engine for a specific 

aero application, an evaluation of the engine performance is very important. A thermodynamic cycle analysis is an usual method 

for the gas turbine engine performance evaluation. Establishing the thermodynamic cycle model of turbojet engine is relatively 

simple and simulation time is the shortest compared to other methods. However, details of engine characteristics would not be 

captured with the cycle model and the result might be incorrect if analysis condition were apart from component’s operational 

range. These deficiencies could be compensated by taking the advantage of CFD analysis, which is capable of simulating the 

details of flow characteristics inside engine components such as stall, choke and shock. These flow phenomena can deteriorate 

engine performance or can cause severe engine failure. This paper demonstrates performance analysis of micro gas turbine 

engine using CFD analysis. Major components in a micro gas turbine engine, such as compressor, combustor, turbine and 

exhaust nozzle, were modeled and linked together to establish entire engine model. Fortran sub-routine was newly developed 

and embedded to CFD code, which is manipulating the fuel flow into combustor to match compressor and turbine torques. The 

sub-routine continues to run until it finds matching point of each component at designated rotating speed. Using this CFD 

model, not only engine cycle performance, but also component performance can be evaluated with a single calculation.
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위에서 나열한 바와 같이 다양한 형태의 마이크로 가스터

빈 엔진이 개발되어 활용되고 있는데 체계 목적에 맞는 적절

한 형태의 가스터빈 엔진을 선정하기 위해서는 마이크로 가

스터빈 엔진의 성능과 특성에 대한 정확한 이해가 필요하다. 

이를 위해 엔진 개발에는 엔진 성능평가가 필수로 포함되는

데, 개발 초기에는 가스터빈 엔진의 열역학 모델을 만들어 

성능해석을 수행하여 엔진 성능을 예측한다. 

열역학 모델은 각 구성품에 대한 성능맵(Performance 

Map)을 기반으로 각 구성품의 성능이 매칭(Matching)되는 

점을 찾아 엔진성능을 예측한다. 이 방법은 오래된 방법이지

만, 모델 개발이 간단하고 해석 시간이 짧은데 반해 정확도

가 높기 때문에 지금도 엔진 개발초기에 사용되고 있는 필수

적인 방법이다. 

열역학 모델에 필요한 각 구성품의 성능맵은 3D CFD를 

이용한 전산해석을 통해 구한다. CFD가 개발된 이래로 꾸준

한 컴퓨팅 성능의 개선과 전산해석기법의 발달로 엔진 구성

품 성능해석에 필요한 계산시간이 짧아지고 결과의 정확도

가 많이 개선되어 최근에는 엔진 개발과정에서 많은 부분에 

적극적으로 활용하고 있다. 

각 구성품에 대한 성능해석에 CFD를 적극적으로 활용하

고 있는데 반해 엔진 성능해석에는 아직 열역학 모델을 사용

하고 있다. 그 첫 번째 이유는 컴퓨팅 성능과 전산해석 기법

이 발달했음에도 불구하고 엔진 전체를 계산하기에는 계산 

시간이 오래 걸린다는 점이다. 열역학 모델의 경우 초 단위

로 계산결과를 확인할 수 있는데 반해 CFD의 경우 최소 엔

진 크기에 따라 수 시간에서 수 일 정도의 시간이 필요하다. 

두 번째로는 각 구성품마다 적합한 해석기법이 다르다 보니 

모든 구성품을 모아놓고 한 번에 계산할 경우 수렴시키기 어

렵다. 

위와 같은 문제가 있음에도 불구하고 CFD를 이용한 엔진

해석을 시도하는 사례(2-6)들이 있는데, 이는 열역학 모델에

서 발생할 수 있는 구성품 간의 매칭 오차를 CFD를 통해 줄

여보고자 하는 목적이 있어서이다. 열역학 모델에 들어가는 

성능맵은 구성품 단독해석 결과이므로 구성품간의 상호작용

이 반영되어 있지 않다. 예를 들어 압축기와 연소기간의 단

차가 있는 경우 단차에서 발생하는 유동의 누설과 박리에 의

해 전압손실이 발생할 수 있으며 이로 인해 엔진 전체 성능

이 변할 수 있다. 이와 같이 열역학 모델에서는 볼 수 없는 

자세한 유동현상을 엔진 스케일에서 검토 가능하다는 점이 

CFD의 큰 장점이며 구성품간의 매칭 오차를 줄여 엔진 성능

해석의 정확도를 크게 높일 수 있다. 

본 연구에서는 항공용 마이크로 터보제트 엔진을 대상으로 

CFD를 이용한 엔진성능해석을 수행하였다. 엔진의 구성품 

간 매칭점을 찾는 서브루틴(sub-routine)을 개발하여 CFD 

코드에 통합하였다. 엔진성능해석 결과는 추력측정설비에서 

측정한 결과와 비교하여 모델의 정확성을 검증하였다.

2. 해석 방법

2.1 마이크로 가스터빈 모델

본 연구의 대상은 최대추력 300N을 갖는 항공용 마이크

로 터보제트 엔진이다. 주요 구성품은 압축기, 연소기, 터빈, 

배기 노즐로 이뤄져 있다. 

압축기는 1단 원심형으로 임펠러에는 스플리터(Splitter)

가 적용되어 있으며, 디퓨저와 디스월러가 통합된 형태이다. 

임펠러 입구에는 시동모터가 장착되어 시동시에 축에 붙었

다가 아이들링 RPM이 되면 떨어진다. 본 해석에서 시동모터

는 임펠러 입구유동에 미치는 영향이 미미하다고 판단되어 

해석모델에 포함하지 않았다.

연소기는 환형으로 연소기 라이너 안에는 총 12개의 연료 

기화기가 있으며 기화기 안에는 연료 공급배관이 존재한다. 

공급배관으로 액체연료가 공급되고 액체연료는 가열된 기화

기 배관을 지나며 기화되어 기화기에서 배출된다. 배출된 연

료는 점화기에서 불이 붙어 연소기를 빠져나간다.

터빈은 1단 축류형으로 비냉각형이다. 터빈 로터는 압축

기 임펠러와 같은 축에 연결되어 터빈에서 발생하는 토크는 

전부 압축기를 회전시키는데 사용된다. 터빈 후단에는 추력

을 발생시키는 배기노즐이 있고, 터빈과 배기노즐 사이에 디

스월러는 존재 하지 않는다. 

Fig. 2 Section view of the turbo-jet micro gas turbine engine

Fig. 3 Schematic of air flow inside micro gas turbine engine
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2.2 해석 모델 

본 해석에는 ANSYS사의 CFX를 CFD 솔버로 사용하였다. 

CFX의 경우 전세계 터보기계분야에서 오랜 기간 사용되어 

온 신뢰성 높은 솔버로 압축기, 터빈 해석뿐만 아니라 연소

해석을 지원하여 본 연구에서 가스터빈 엔진 구성품 통합해

석에 적합하다고 판단하여 사용하였다.

난류모델은 RANS(Reynolds-averaged Navier-Stokes)을 사

용하여 정상상태(Steady-state)해석을 수행하였다. RANS 타입

의 난류모델 중에서는 k-omega SST(Shear Stress Transport)모

델을 사용하였다. 

연소모델은 JetA Air WD1 모델을 사용하였다. 이 모델은 

기체상태의 JetA와 공기 중의 O2가 반응하여 H2O와 CO2가 

발생하는 모델로 CFX에서 제공하는 가장 단순한 형태의 

JetA 연소모델이다. 본 연구는 배기가스나 연소현상에 대한 

연구가 목적이 아니며, 발열량 예측만 가능하면 엔진 성능해

석에 충분하기 때문에 이와 같은 단순한 연소모델을 사용하

였다. 

액체상태의 JetA가 분사되기 때문에 액체 입자 상태의 JetA

가 기체 JetA로 변하는 상변화 모델이 필요하며, 이는 유사연

구(7)를 참조하여 CFX에서 제공하는 Liquid Evaporation 

Model with Light Oil Modification을 사용하였다. JetA 액

체 입자가 노즐에서 분사되며 작은 액체 입자로 분리되는 모

델은 Reitz and Diwaker Model을 사용하였다. 

작동유체는 압축성 유체로 이상기체 모델을 사용하였으

며, 분자의 조성은 N2, O2, H20, CO2, JetA 으로 구성되어있

다. 각 분자의 비열은 CFX에 탑재되어있는 NASA 데이터를 

사용하였다.

해석에 사용된 격자는 Prism layer와 Tetrahedron를 조

합한 Hybrid 타입의 비정렬 격자를 사용하였으며, 노드 수

는 약 6백만개, 엘리먼트 수는 약 15백만개이다.

Fig. 4 Entire CFD domains for micro gas turbine engine

(a)

(b)

(c)

(d)

Fig. 5 CFD grids; (a) Compressor (b) Combustor (c) 

Turbine (d) Exhaust nozzle 



정희윤⋅이동호⋅강영석

8 한국유체기계학회 논문집: 제24권, 제1호, 2021

각 구성품 간의 연결은 Stage(Mixing-Plane) Interface 

를 사용하였다. Stage Interface는 회전하는 도메인과 정지

해 있는 도메인을 연결하는 방법으로, 회전하는 방향으로 평

균된 값을 상류에서 하류로 전달해준다. 이 방법은 회전방향

으로의 피치(pitch)가 달라 인터페이스 면이 일치하지 않아

도 해석이 가능하다는 장점이 있다.

2.3 엔진 구성품 성능 매칭

본 해석은 아이들에서부터 최대추력조건까지 회전수를 변

화시키면서 해석을 수행하였다. 각 회전수마다 엔진에서 구

성품 간 매칭점이 달라지기 때문에 매칭점을 찾아가는 로직

이 필요하다. 아래는 본 연구에서 개발한 압축기와 터빈간 

토크와 유량을 매칭하는 로직에 대해서 설명한다.

2.3.1 토크 매칭

엔진이 작동하는 원리는 압축기에서 압축된 공기가 연소

기에서 연료와 만나 연소되고 연소된 가스가 터빈을 회전시

킨다. 터빈이 회전하면서 발생하는 토크의 크기가 압축기가 

공기를 압축하는데 필요한 토크와 매칭이 되어야 엔진은 연

속적으로 작동한다. 하지만 CFX에서 기본적으로 이러한 모

델을 제공해주지 않는다. 때문에 위와 같은 작동원리를 구현

하기 위한 서브루틴을 Fortran으로 작성하여 CFX 코드에 

통합시켜야 한다. 

위에서 말한 서브루틴의 로직은 아래와 같다.

               
  (1)

위 식 (1)에 따라 압축기와 터빈의 토크를 비교하여 차이

값이 에러 기준보다 높다면, 토크 매칭을 위한 함수가 실행

된다. 만약 에러가 작다면 함수는 실행되지 않고 다음 계산

으로 진행된다.

                
  ×

  (2)

식 (2)를 보면 다음 계산의 연소기 연료유량은 전 계산의 

연료유량에 압축기와 터빈의 토크 비를 곱하여 준다. 압축기

의 토크가 큰 경우, 다음 계산의 연료유량은 압축기 토크가 

큰 비율 만큼 증가하고 터빈의 토크가 큰 경우 그 비율 만큼 

감소한다. 하지만 매 계산마다 이와 같이 연료유량을 업데이

트 하는 경우 계산이 발산하거나 진동하기 때문에 아래와 같

이 RF(Relaxation Factor)를 적용한다.

    
  ×   ××

  (3) 

RF를 이용하면 매 계산마다 업데이트되는 연료량의 비를 

조절하여 연료량이 비정상적으로 갑자기 증가하거나 감소하

는 현상을 막아 계산의 수렴성을 높여준다. RF값이 너무 작

은 경우 계산이 수렴되는 시간이 오래 걸리며, 너무 큰 경우 

계산이 발산할 수 있으므로 계산에 따라 적절히 조정해야 한

다. 본 해석에서는 RF값을 0.005로 하였다.

2.3.2 유량 매칭

압축기의 성능맵은 운전영역을 크게 초킹영역, 스톨영역, 

그 외 영역으로 나눌 수 있다. 초킹영역의 경우 임펠러 출구

에 압력조건을 주고 해석해야 계산이 가능하며, 스톨영역의 

경우 출구에 질량유량 조건을 주어야 해석이 가능하다. 다시 

말해서 압축기는 운전조건에 따라 출구조건을 바꿔줘야 하

는 불편함이 있다. 이러한 불편함을 해소하기 위해 CFX에서

는 Exit Corrected Mass Flow 기능을 출구조건으로 제공한

다. 이 기능은 스톨부터 초킹까지 압축기의 모든 운전조건에

서 사용 가능한 출구 경계조건이다.(8-9)

반면에 터빈의 경우 스톨영역이 없고 초킹영역만 존재하

기 때문에 출구에 압력조건을 주어야 모든 운전조건에서 해

석이 가능하다. 

엔진에서 터빈은 압축기보다 하류에 존재하기 때문에 엔

진 출구는 터빈 출구조건에 적합한 압력조건을 주어야 한다. 

이러한 조건에서 엔진 해석을 진행하면 압축기가 스톨영역

에 가까워지는 경우 해석은 발산하게 된다. 이와 같은 특성

으로 인해 압축기 출구를 기준으로 엔진 도메인을 구분하여 

해석을 수행해야 한다. 압축기의 출구는 CFX에서 제공하는 

Exit Corrected Mass Flow 조건을 주고, 엔진 배기노즐 출

구는 압력조건을 주고 계산을 진행한다. 

이와 같이 인터페이스 없이 도메인을 구분하여 해석하게 

되면 도메인 간 압력, 온도, 유량, 유속 등의 정보를 전달할 

방법이 없다. 때문에 이를 위한 서브루틴을 만들어야 한다. 

서브루틴의 로직은 아래와 같다. 

우선 매 계산마다 압축기 출구의 전압력, 전온도, 유동각

을 연소기 입구조건으로 입력한다. 하지만 연소기 입구에 전

압력을 입력하면 유량을 입력할 수 없다. 때문에 아래 식 (4)

과 같이 매 계산마다 압축기 유량과 압축기 하류 유량을 비

교해서 차이가 에러 기준보다 큰 경우 압축기 출구조건을 업

데이트 한다. 

                 
 

  (4)

나머지는 토크 매칭 로직과 동일하다. 아래 식 (5)와 같이 

압축기 출구의 Exit Corrected Mass Flow 값은 압축기와 

터빈의 유량 비에 따라 증가하거나 감소하게 된다.
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(5)

계산의 수렴성을 개선하기 위해서 유량 매칭에도 RF를 사

용한다. 실제 서브루틴에는 아래와 같이 RF값이 적용된 유

량 매칭 로직을 적용하였다. 

     
 ×  ××
















 (6)

(a)

(b)

(c)

Fig. 6 Flow in MGT at 102,000 RPM; (a) Pressure, 

(b) Temperature, (c) Mach number with streamline

3. 해석결과

본 해석은 아이들에서부터 최대추력조건까지 회전수를 

30,000 rpm에서 102,000 rpm까지 변경해가며 해석을 수행

하였다. 해석결과에 대한 요약은 Table 1에 정리하였다. 최

대추력 조건에서 엔진 내부에서의 압력, 온도, 마하수 분포

는 Fig. 6에 나타내었다. 

각 구성품에 대한 자세한 성능분석은 본 연구 범위가 아니

므로 제외하였다. 대신 해석의 타당성을 검토하는 수준으로 

최대추력 조건에서 각 구성품의 해석결과를 분석하였다.

3.1 압축기

압축기 내부에서의 마하수, 압력 분포는 Fig. 7에 나타내

었다. 최대추력 조건에서 압축비(total-to -total)는 약 4.5 

수준이다. 임펠러가 낼 수 있는 최대성능 조건이기 때문에 

임펠러 전역에서 초음속 유동이 관찰되며. 스플리터 흡입면

에서는 유동 박리가 발생한다. 디퓨저는 입구에서도 초음속

으로 디퓨저 입구에서 초킹이 발생하지만 반경방향으로 유

로 면적이 넓어지며 유속이 감소한다. 디퓨저 흡입면과 허브

면에서 유동이 박리되며 전압손실이 발생하는 것으로 판단

된다. 이와 같은 압축기 내에서 유동현상은 선행연구(10)를 통

해서 파악된 내용이다.

3.2 연소기

연소기 내부에서의 온도 및 연료 분포는 Fig. 8에 나타내

었다. 연소기 해석에는 단순한 연소 메카니즘을 적용하였기 

때문에 정확한 연소장 해석은 기대하기 어렵다. 하지만 연

료가 기화기에서 기화되어 연소기 내에서 완전히 연소하여 

터빈으로 유입되는 것을 확인할 수 있다. 다일루션 홀

(Dilution hole)을 통과한 공기가 연소가스를 충분히 혼합

시켜 패턴 팩터(Pattern Factor) 는 0.23 수준으로 준수한 

분포를 보여준다. 

연소 모델의 타당성을 검토하기 위해 별도의 복합열전달

(CHT) 해석을 수행하였다. 연소기에서 연소기 라이너와 기

화기를 Inconel 금속으로 모델링하여 추가해 전도해석을 함

께 수행하였다. 해석결과 라이너의 온도분포와 연소 가시화 

시험에서 촬영한 라이너 사진(11)을 비교한 결과는 Fig. 9에 

나타내었으며, 온도 분포가 유사함을 확인할 수 있다.

3.3 터빈 및 배기노즐

터빈 내부에서의 마하수, 압력 분포는 Fig. 10에 나타내었

다. 최대 추력조건에서 터빈의 팽창비(total-to-total)는 약 

2.05 수준이다. 베인과 블레이드 모두 눈에 띄는 박리는 발
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생하지 않는다. 해당 회전속도에서는 로터에서 초킹이 발생

하고 있으며 최대 마하수는 약 1.5 수준이다.

배기노즐의 출구에서 평균 마하수는 약 0.9 수준으로 박

리나 충격파는 눈에 띄지 않는다. 

(a)

(b)

Fig. 7 Flow in compressor at 102,000 RPM; 

(a) Mach number at 50% span height, 

(b) Pressure on compressor surface

(a)

(b)

Fig. 8 Flow in combustor at 102,000 RPM; 

(a) temperature at center plane, 

(b) mass fraction of Jet A gas

(a)

(b)

Fig. 9 Temperature on combustor liner 

(a) analysis result, (b) photo of combustor 

liner in combustion rig test(11)
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(a)

(b)

Fig. 10 Flow in turbine at 102,000 RPM; 

(a) Mach number at 50% span height, 

(b) Pressure on turbine surface

Fig. 11 Flow in exhaust nozzle at 102,000 RPM

3.4 엔진 성능

엔진 회전수 30,000 rpm에서부터 102,000 rpm 까지의 성

능해석결과에 대한 요약은 Fig. 12와 Table 1에 정리하였다. 

엔진의 압력비, 공기유량, 연료유량, 추력 모두 엔진 회전

수에 비례하여 상승한다. 하지만 터빈입구온도와 배기온도

는 회전수에 비례하지 않는데, 이는 낮은 회전수에서 터빈의 

효율이 낮기 때문이다. 압축기에서 요구하는 추력을 맞추기 

위해서 상대적으로 더 많은 연료를 소모하여 터빈의 작동온

도 높여야하기 때문이다.

최대추력은 약 315N으로 이고 연료소모량은 9.6g/s이다. 

항공우주연구원에서 보유하고 있는 엔진추력측정 리그(12-13)

에서 측정한 결과대비 추력은 약 20%, 연료소모량은 약 10% 

적다. 전산해석을 위해 만들어진 엔진은 팁 간극, 2차유로, 

누설유동, 기계손실 등이 반영되지 않은 이상적인 터보제트 

엔진이다. 때문에 계산결과는 실제 엔진보다 성능이 좋게 나

타났다. 

(a)

(b) 

Fig. 12 Engine performance; (a) CFD results, 

(b) Comparison with measurements



정희윤⋅이동호⋅강영석

12 한국유체기계학회 논문집: 제24권, 제1호, 2021

앞서 설명한 바와 같이 현재 성능해석 결과와 실제 엔진 

리그에서 측정한 성능 값에는 차이가 있다. 하지만 최대추력 

조건을 기준으로 무차원화 하여 비교하면 엔진 성능의 추세

는 유사하게 나타나는 것을 확인할 수 있다. 이를 통해 본 연

구로 통합해석 모델의 가능성을 확인하였으며, 향후 전산해

석 모델을 개선하여 성능예측 값을 현실화할 수 있을 것이

다.

4. 결  론

본 연구에서는 300N 급 마이크로 터보제트 엔진의 성능

해석을 CFD를 이용하여 수행하였다. 엔진 성능해석을 위해 

압축기와 터빈의 토크와 유량을 매칭하는 서브루틴을 개발

하여 적용하였다.

본 연구의 결론을 요약하면 아래와 같다.

1) 토크와 유량을 매칭하는 서브루틴으로 가스터빈 엔진의 

주요 구성품인 압축기, 연소기, 터빈을 함께 계산 가능한 

모델을 개발하였다.

2) 가스터빈 엔진 통합 해석모델에서도 각 구성품의 특성 

및 성능을 적절히 예측 가능함을 확인하였다. 

3) 전산해석용 모델은 이상적인 엔진으로 실제 엔진측정

결과와 정량적인 수치에는 차이가 있으나, 회전수에 따

른 엔진 성능 변화의 경향은 같게 나타났다.

본 연구로 CFD로 엔진 성능해석의 가능성을 확인하였으

며, 향후 성능해석 결과의 정량적인 값을 현실화하기 위해서 

전산해석 모델의 개선작업을 수행할 예정이다.

후  기

본 연구는 한국항공우주연구원에서 지원하는 ‘항공용 마이

크로 가스터빈 엔진 통합설계 플랫폼 구축’ 및 ‘마이크로 가스

터빈 상용화 개발’ 과제의 일환으로 수행되었습니다.
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RPM Fuel Flow Air Flow CDP TIT EGT Thrust

[rev/min] [g/s] [kg/s] [kPa] [K] [K] [N]

30,000 1.8 0.11 117 930 927 10.7 

50,000 2.7 0.22 151 821 786 35.4 

70,000 3.8 0.34 217 813 739 80.1 

90,000 6.0 0.53 347 858 730 186.7 

102,000 9.6 0.65 452 1,016 867 315.3 

*CDP: Compressor Discharge Pressure, TIT : Turbine Inlet Temperature, EGT : Exhaust Gas Temperature

Table 1 Summary of engine performance analysis result
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