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1. 서  론

가스터빈의 연소기 및 고압터빈 등의 구성품들로 구성된 

고온부 설계 및 성능평가 기술은 가스터빈 개발 기술의 핵

심기술로 분류되어 기술의 유출입이 극도로 제한된 기술이

다. 이에 국내에서는 2000년대 초반부터 산학연을 중심으

로 가스터빈 고온부 설계 및 성능평가 기술과 관련된 원천

기술 개발을 진행하여, 최근에는 국내에서 개발 중인 발전

용/항공용 가스터빈 개발에 해당 기술을 활용하고 있다. 특

히 가스터빈 내부 고온부 구성품 중 냉각터빈에 대해서는 

별도의 열전달 모델링이 필요 없이 모든 냉각요소가 포함된 

수치해석 영역을 구성하여 유체영역, 고체영역에서의 유체

의 거동, 열전달을 동시에 해석하는 복합 열전달 해석

(Conjugate Heat Transfer Analysis) 기법이 냉각터빈 성

능평가를 위한 주요 기법으로 정착하였으며, 국내에서도 발
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ABSTRACT

The evaluation of cooling performance in the hot sections of gas turbines plays a critical role in the gas turbine development. 

Specifically, accurate prediction of cooling performance in the high-pressure turbine, which involves complex interactions 

between internal cooling and film cooling mechanisms, poses a significant technical challenge. Several methodologies have been 

devised to predict the cooling performance in the high-pressure turbine, to address this technical challenge. Among these 

approaches, the conjugate heat transfer analysis method can predict the turbine blade surface temperatures by simulating both 

solid and fluid domains without any empirical formulations. 

In this study, a conjugate heat transfer analysis on a 1.5-stage high-pressure turbine within a 1,000 shp class gas turbine has 

been conducted, with the objective of assessing the cooling performance of both external and internal cooling methods and their 

impacts on the main flow within the turbine flow path. The overall cooling effectiveness analysis demonstrated that blade 

surface temperatures remained within acceptable limits. However, the interaction between the cooling flow and the secondary 

flow within the turbine flow path led to notable total pressure loss regions.

Fig. 1 Layout of 1000shp class turbo-shaft engine(6)



강영석⋅정희윤⋅이동호⋅손갑식⋅김신현⋅임병권⋅안철주⋅이복원

22 한국유체기계학회 논문집: 제26권, 제4호, 2023

전용/항공용 가스터빈 엔진 국산화 개발에 따른 관련 연구

사례들이 꾸준히 발표되고 있다.(1-5)

본 연구에서는 Fig. 1과 같이 국내에서 개발 중인 1,000

마력급 터보샤프트 엔진의 가스발생기 터빈 중 1단 노즐, 1

단 로터 및 2단 노즐이 포함된 1.5단 냉각터빈에 대한 복합 

열전달 해석을 진행하였다. 해당 수치해석을 통해 냉각터빈

의 냉각유체의 거동에 따른 각 터빈 단의 냉각성능 및 내부 

유동장에 미치는 영향 등을 평가하였으며, 본 논문에서는 

해당 내용 중 설계점에서의 냉각효율 및 냉각유체 거동에 

따른 손실계수 분포 등의 내용을 소개하고자 한다.

2. 1.5단 고압터빈 복합 열전달 해석 전처리

연구대상 엔진의 가스발생기 고압터빈은 총 2단으로 구

성되어 있으며 1단 노즐 및 1단 로터에는 막냉각 및 내부냉

각이 적용되어 있고, 2단 노즐에는 내부냉각만 적용되어 있

다. 날개 코드 길이 기준 설계 조건에서 각 단의 Reynolds 

수는 106 수준이다. 1.5단으로 구성된 냉각터빈 해석영역에 

대해, 본 연구에서는 고체영역 및 유체영역에 대해 각각 모

델링을 진행하여 격자를 구성하였다. 수치해석에 필요한 격

자수를 줄이고 소요되는 계산자원을 최소화하기 위해서 각 

열에는 1개의 유로 및 날개가 포함되어 있다.

Fig. 2는 수치해석 영역 및 일부 격자계와 각 해석영역 

간에 사용된 인터페이스 기법을 보여준다. 격자계는 Ansys 

Mesh를 이용하여 구성되었으며, 총 3억 2천만개 이상의 요

소가 사용되었다. 수치해석에는 상용 CFD 코드인 Ansys 

CFX가 활용되었다. 정지영역과 회전영역 간의 유체-유체 

인터페이스에는 Mixing Plane 기법이 적용되었으며, Fig. 

1에서와 같이 정지영역과 회전영역 간의 고체-유체 인터페

이스에는 Frozen Rotor 기법이 적용되어 해당 인터페이스

를 통해 열전달이 이루어지도록 하였다. 또한 유체영역 및 

고체영역이 1:1로 매칭되는 부분에서는 해당 인터페이스를 

통해 열전달이 발생하도록 인터페이스 조건을 부여하였다. 

본 해석에서 유체영역의 작동유체로 준 완전기체로 가정

한 연소가스가 사용되었다. 이에 작동유체의 정압비열, 점

성 및 열전도도의 물성치는 온도의 함수로 주어졌다. 고체

영역에는 실제 해당 구성품 제작에 사용되는 니켈합금의 물

성치가 사용되었다. 

유체영역에는 주 유동 입구, 냉각유체 입구 및 퍼지

(Purge)유체가 공급되는 2차유로 입구를 포함하여 총 10 개

의 위치에 입구 경계조건이 주어졌다. 주 유동 입구에는 설

계점의 전온도 분포 및 전압력 값이 경계조건으로 주어졌으

며, 냉각유체의 경우 냉각설계를 통해 결정된 질량유량 및 

전온도 값을 경계조건으로 주었다. 2단 노즐 하류에 위치한 

주 유동 출구에는 평균 정압력이 출구 경계조건으로 주어졌

다. 난류모델로는 SST 난류모델이 사용되었다. 

해석 중에는 각 유체영역의 입⋅출구 경계조건에서의 질량

유량 (혹은 전압력) 값의 수렴도 및 유체영역에서의 Imbalance

량을 모니터링하면서 수치해석의 수렴 여부를 판단하였다. 

3. 수치해석 결과

3.1 각 단 터빈의 냉각효율 분포

앞서 언급한 것처럼 1단 노즐 및 1단 로터에는 막냉각 기

법이 적용되어 막냉각 홀에서 분사되는 냉각유체가 날개 표

면에 보호막을 형성하여, 높은 온도의 주 유동으로부터 날

개표면을 보호한다. 본 연구에서는 앞선 1.5단 터빈 해석영

역에서 고체영역을 제외한 날개표면에 단열조건을 적용한 

수치해석도 추가로 수행하여 각 단에서의 막냉각 효율과 복

Fig. 2 Computational domain of the 1.5-stage high pressure turbine and boundary and interface locations
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합냉각 효율을 비교하여 각 단의 냉각성능을 평가하였다.

Fig. 3에서는 1단 노즐의 압력면, 흡입면에서의 막냉각 

효율 및 복합냉각 효율을 보여준다. 막냉각효율 및 복합냉

각 효율의 정의는 각각 아래와 같다.










 (1)










 (2)

Fig. 2 (a)와 Fig. 2 (c)에서 1단 노즐 전연에서 분사된 

막냉각 유체가 압력면 흡입면으로 나뉘어 하류로 흐르는 것

을 확인할 수 있다. 날개 전연 및 압력면에는 원통형 막냉각 

홀이 적용되어 있으며 압력면을 따라 흐르는 냉각유체의 영

향은 제한적이라고 판단된다. 날개 흡입면에는 2열의 팬 형

상 막냉각 홀이 적용되어 있다. 해당 냉각홀에서 분사된 냉

각유체는 날개 면을 이탈하지 않고 흡입면을 따라 보호막을 

형성하여 하류까지 충분히 날개표면을 보호하는 것을 확인

할 수 있다. 또한 1단 노즐 입구 허브에 적용된 2차유로에서 

Fig. 3 Comparisons of adiabatic film cooling effectiveness and overall cooling effectiveness of the 1st nozzle row

Fig. 4 Comparisons of adiabatic film cooling effectiveness and overall cooling effectiveness of the 1st rotor row



강영석⋅정희윤⋅이동호⋅손갑식⋅김신현⋅임병권⋅안철주⋅이복원

24 한국유체기계학회 논문집: 제26권, 제4호, 2023

분사되는 퍼지유체로 인한 냉각유체의 궤적을 허브면에서 

확인할 수 있다. 내부냉각 효과가 날개표면 온도분포에 나

타나는 복합 열전달 해석결과에서도 막냉각 홀 주변에 높은 

냉각효율 영역이 형성되었고, 막냉각 유체에 궤적을 압력

면, 흡입면에서 여전히 확인할 수 있으며, 내부냉각으로 인

한 열전도 효과로 인해 날개 표면의 복합 냉각효율 분포가 

전체적으로 균일해진 것을 확인할 수 있으며, 막냉각 기법

만 적용되었을 때에 비해 약 0.25 이상 냉각효율이 상승한 

것을 확인할 수 있다.

1단 로터에는 전연에 2열, 압력면에 1열의 원통형 냉각홀

이 허브 기준 약 40% 이상 날개 높이 이상 위치에 배치되어 

있다. Fig. 4 (a)와 같이 해당 냉각홀에서의 분사된 냉각유

체는 날개 팁 방향으로 향하는 것을 볼 수 있다. 이에 냉각

유체의 영향은 날개 입구로부터 축방향 코드 대비 약 25% 

범위 내에 제한되어 있음을 확인할 수 있다. 1단 로터 흡입

면에도 40% 이상의 스팬 위치에 2열의 팬 형상 막냉각 홀이 

적용되어 있다. Fig. 4 (c)와 같이 흡입면에서는 허브 및 쉬

라우드에서 발생하는 2차유동이 날개면을 따라 그 궤적을 

형성하는 것을 막냉각 효율 분포로 간접적으로 확인할 수 

있으며, 해당 2차유동은 약 75% 스팬으로 수렴한다. 흡입면

에서 분사된 냉각유체도 2차유동의 경로를 따라 날개표면을 

이탈하지 않고 하류까지 보호막을 형성하며 날개표면을 보

호하는 것을 알 수 있다. 50% 축방향 코드 위치 팁 부근에

서 높은 막냉각 효율 영역이 발생하는 것을 확인할 수 있다. 

Fig. 5에서와 같이 1단 로터 팁에는 Squealer Rim이 적

용되어 있고 내부 냉각유로에서 일부 냉각유체가 팁으로 분

사되도록 설계되어 있다. 이에 Fig. 6 (a)에서와 같이 압력

면에서 분사되어 팁방향으로 향한 냉각유체 일부가 익단간

극을 통과하여 팁에서 분사된 냉각유체와 함게 흡입면으로 

유입된다. 이 과정에서 Fig. 6 (b)와 같이 흡입면 팁부근 에

서 높은 막냉각효율 영역을 형성하게 된다. 흡입면으로 유

입된 냉각유체는 날개 전연에서 분사된 냉각유체와 함께 하

류에서 큰 와류 영역을 형성한다. 이와 반대로 날개 전연 팁 

부근은 막냉각 및 내부냉각의 영향이 제한적이기 때문에 낮

은 냉각효율이 분포함을 알 수 있다. 

Fig. 4 (b)와 Fig. 4 (d)의 1단 로터의 복합냉각 효율 분

포에서는 1단 노즐에서와 마찬가지로 내부냉각으로 인한 열

전달 효과로 인해 전체적인 냉각효율 값이 균일해진다. 압

력면 축방향 20% 코드 위치 날개 정중앙에서 상대적으로 낮

은 복합냉각 효율이 나타나는데 이는 막냉각 효율 분포에서

는 나타나지 않던 현상이다. 이러한 현상은 여러 가지 요인

이 복합적으로 작용하여 나타나는 현상이지만, 일부는 내부

냉각의 영향으로부터 기인함을 예상할 수 있다. Fig. 7에서

와 같이 1단 로터에는 2개의 내부냉각 유로가 형성되어 있

으며 날개 후연에서 시작되는 내부냉각 유로는 2번에 걸쳐 

180도씩 유동방향이 바뀌는 냉각유로를 형성하게 된다. 이

Fig. 5 Film cooling hole locations on the 1st rotor

(a)

(b)

Fig. 6 Film cooling flow behaviors over the (a) pressure 

and (b) suction surface of the 1st rotor
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에 일부 영역에서 냉각유체가 한쪽으로 쏠리게 되고 이에 

따라 일부 영역에서 내부 냉각요소를 통한 열전달이 제한되

어 해당 효과가 날개 표면까지 도달하여 날개 표면에서의 

냉각효율이 주변보다 낮게 예측된 것으로 보인다.

한편, 2단 노즐에는 별도의 막냉각이 적용되어 있지 않기 

때문에 출구에서의 냉각유체가 배출되는 슬롯영역 및 2차유

로에서 분사되는 퍼지유체로 인한 흡입면 허브에서의 냉각

유체 궤적 이외에는 막냉각 효율이 0으로 나타난다. 수치해

석 결과에서 2단 노즐 입구에서의 전온도는 내부냉각만으로

도 충분한 냉각효과를 얻을 수 있을 것으로 판단된다.

Fig. 8은 2단 노즐에서의 막냉각 효율 및 복합냉각 효율

을 보여준다. 2단 노즐 압력면에서는 복합냉각효율은 축방

향 코드 대비 20% 위치에서 1/3 날개 높이 위치에 높은 냉

각효율 영역을 형성하고 있는 것을 확인할 수 있다. 해당 현

상 역시 일부는 내부냉각 매커니즘을 통해 그 원인을 일부 

설명할 수 있다. 2단 노즐은 주 냉각유체가 날개 상부에서 

유입되며, 유입된 냉각유체는 인서트(Insert)를 통해 날개 

전연에 적용된 충돌냉각 홀을 통과한 충돌제트가 날개 내측 

표면을 냉각시키고 압력면/흡입면 내부에 위치한 냉각유로 

채널을 따라 하류로 따라 흐르고 하류에서는 핀휜(Pin-fin) 

등을 통과하면서 냉각유체의 열전달 현상을 촉진하며 하류

에 위치한 슬롯으로 빠져나가게 된다. Fig. 9 (a)와 Fig. 9 

(b)에서와 같이 인서트로 유입되는 냉각유체가 날개 아래쪽

으로, 흡입면 보다는 충돌냉각 홀에 가까운 압력면으로 편

향됨을 냉각유체 유선을 통해 확인할 수 있다. 이에 압력면 

전연 하단부에서는 주변에 비해 상대적으로 냉각효율이 높

은 것을 볼 수 있으며 반대로 흡입면에서는 내부냉각의 영

향이 제한됨에 따라 냉각효율의 값이 주변에 비해 상대적으

로 낮은 값을 보임을 확인할 수 있었다.

이상에 걸쳐 1.5단 고압터빈의 설계점에서 냉각효율을 예

측하여 보았다. 복합 열전달 해석 기법을 활용하여 각 단별

로 특징적인 냉각효율 분포가 나타나는 것을 확인할 수 있

었으며, 특히 냉각유체의 거동을 분석하여 각 단의 냉각효

율 분포 매커니즘을 분석할 수 있었다.

Fig. 7 Internal cooling flow behaviors and corresponding 

overall cooling effectiveness region

Fig. 8 Comparisons of adiabatic film cooling effectiveness and overall cooling effectiveness of the 2nd nozzle row
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3.2 냉각유체와 터빈 단 내부 전압손실 분포

터빈 유동장 내의 2차유동의 종류 및 그 거동은 여러 선

행 연구들에 의해 개념이 제안되었고 여러 수치해석 및 실

험 등을 통해 검증된 바 있다. 다만 대부분의 관련 연구에서

는 냉각유체 거동이 고려되지 않았으며, 특히 고압터빈에서 

막냉각 등과 같은 외부냉각 기법이 고려되었을 경우, 막냉

각 유체 거동에 따른 손실 분포를 확인하기 위해서는 수치

해석 등의 기법을 통해 분석하는 것이 오히려 편리하다.

본 연구에서 각 단 손실계수의 정의는 식 (3)과 같으며, 

각 단의 상대 전압력 감소량을 각 단 출구에서의 동압으로 

무차원화 하였다.





 
 

 
 (3)

해당 식에서 은 각 단 입구에서의 질량유량 평균 상

대 전압력,  은 각 단 출구에서의 질량유량 평균 정압

력을 나타낸다. Fig. 10 (a)는 1단 노즐 출구에서의 손실계

수 분포를 보여준다. 1단 노즐에서는 압력면, 흡입면에서 막

냉각 유체가 분사되고 또한 날개 후연 슬롯에서 내부냉각에 

사용된 냉각유체가 주 유동으로 분사된다. 냉각이 적용되지 

않은 경우에도 날개 후연에서 후류로 인한 손실이 발생하는

데, 냉각유체까지 해당 유동에 혼입되어 소산하는 과정에서 

추가 손실이 발생하게 된다. 이에 Fig. 10 (a)의 A 영역과 

같이 허브에서 쉬라우드까지 손실영역을 형성하는 것을 확

인할 수 있다. Fig. 10 (b)에서는 냉각유체의 궤적을 손실계

수 분포와 함께 표시하였다. 앞서 언급한 것과 같이 주 유동 

영역으로 혼입된 냉각유체가 높은 손실영역과 중첩하는 것

을 확인할 수 있다. 냉각유체가 Fig. 10 (a)의 A 손실영역과 

B 손실영역 형성에 주 원인 중 하나로 파악되며, 적색으로 

표시된 퍼지유체의 유선 중 하단 2차유로에서 분사된 퍼지

유체는 오히려 B 손실영역의 경계를 형성하는 것을 확인할 

수 있다. 즉 허브 쪽에서 분사된 퍼지유체는 전압손실을 야

기하기도 하지만 출구에서는 B 손실영역이 확장하는 것을 

억제하는 효과를 나타내기도 하였다.

Fig. 11 (a)는 1단 로터 출구에서의 손실계수 분포를 보여

Fig. 9 Internal cooling flow behaviors and corresponding overall cooling effectiveness region in the 2nd nozzle row

(a)

(b)

Fig. 10 Distributions of (a) loss coefficient at the 1st 

nozzle outlet and (b) streamlines injected from the 

cooling hole and secondary flow path
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준다. 1단 로터 출구에서의 손실계수 분포는 1단 노즐 출구 

손실계수 분포보다 복잡한 형태로 나타난다. A 손실영역은 

1단 로터 후연에서 후류와 내부냉각 후 분사되는 냉각유체

의 상호작용으로 인한 것이며, 허브에서 팁 영역까지 길게 

형성되었다. 익단누설유동 및 팁에서 분사된 냉각유체 그리

고 압력면, 흡입면에서 분사된 냉각유체가 복잡한 상호작용

을 하면서 날개 흡입면 팁 부근에서 2개의 큰 와류를 형성하

게 된다. 냉각유체가 손실영역에 미치는 영향을 구분하기 

위하여 Fig. 11 (b) 에 식 (4)와 같이 정의되는 냉각유체에 

의한 무차원화 온도분포를 나타내었다. 





∞


∞

 (4)

여기서 는 1단 로터 입구에서 질량유량 평균된 상대 

전온도 값을 주었다. 해당 값이 클수록 냉각유체의 영향으

로 주 유동의 온도가 많이 낮아짐을 의미한다. Fig. 11 (a)

와 Fig. 11 (b)를 비교하면 손실영역 A는 날개 후연에서 분

사된 냉각유체가 온도 및 손실에 모두 영향을 끼치는 것을 

확인할 수 있다. 손실영역 B는 로터 하류에서 가장 큰 손실

영역인데 해당 부분에서 냉각유체에 의한 온도 하강이 거의 

없음을 알 수 있다. Fig. 11 (c)의 유선분포 및 손실영역에서 

볼 수 있듯이 해당 손실영역은 로터 압력면에서 흡입면으로 

넘어가서 형성된 익단 누설유동으로 인한 와류 영역에 기인

한 손실로 추정된다. 다른 와류 영역인 손실영역 C에서는 

냉각유체의 영향으로 인해 해당 부분의 온도가 떨어지는 것

을 알 수 있다. 해당 영역에서 일부는 막냉각 홀에서 분사된 

(a)

(b)

(c)

Fig. 11 Distributions of (a) loss coefficient, (b) 

non-dimensional temperature at the 1st rotor outlet and 

(c) streamlines injected from the cooling hole and 

secondary flow path

(a)

(b)

Fig. 12 Distributions of (a) loss coefficient at the 2nd 

nozzle outlet and (b) streamlines injected from the 

cooling hole and secondary flow path
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냉각유체와 팁에서 분사된 냉각유체에 기인한 와류영역으로 

보이며, 손실영역 B와는 분리하여 거동함을 알 수 있다. 손

실영역 D는 로터 전연 허브 부근에서 분사된 퍼지유체가 로

터 내부의 2차유동과의 상호작용으로 인한 손실영역으로 보

이며, 출구에서는 50% 스팬까지 그 영향이 나타나는 것을 

확인할 수 있다. 한 가지 특이한 점은 로터가 디스크에 조립

되면 각 로터 사이에 미세한 간극이 존재한다. 본 수치해석

에서도 해당 영역을 유체영역에 포함시켰으며 이에 손실영

역 E에서와 같이 날개 사이에서 분사되는 퍼지유체로 인해 

해당 부분의 온도도 하강하고 이에 따른 손실영역이 발생하

는 것도 확인할 수 있다.

Fig. 12 (a)는 2단 노즐 출구에서의 손실계수를 보여준

다. 1단 노즐과는 다르게 손실영역이 날개 후연이 위치한 부

분에 집중되어 있다. 2단 노즐에는 별도의 막냉각 홀이 적

용되어 있지 않기 때문에 냉각유체의 거동이 1단 노즐, 1단 

로터에 비해 단순하며, Fig. 12 (a)의 손실영역 A는 Fig. 12 

(b)에서와 같이 날개 후류와 날개 후연에서 분사되는 냉각

유체의 상호작용으로 발생하는 것으로 판단된다. 손실영역 

B는 2단 노즐 전연에서 분사되는 퍼지유동에 의한 손실로 

보인다.

4. 결  론

본 논문에서는 1,000 마력급 터보샤프트 엔진의 2단 고

압터빈 중 냉각이 적용된 1.5단 터빈에 대한 복합 열전달 해

석을 진행하였다. 본 연구를 통해 다음과 같은 내용을 확인

할 수 있었다.

1) 1단 노즐과 1단 로터에서는 막냉각과 내부냉각 효과가 

포함된 복합냉각 효율을 살펴보았다. 막냉각 유체는 

냉각홀 하류에서의 효과적으로 날개표면을 보호하는 

것을 확인할 수 있었다. 내부냉각 효과가 더해진 복합

냉각 효율은 날개 영역 전체에 대해 보다 균일한 분포

를 보이며, 이로 인해 날개 표면에서의 온도가 최대 

운용 가능 온도보다 낮은 값을 나타냄을 확인하였다.

2) 1단 로터에서는 로터 팁에서 분사된 냉각유체가 익단

누설유동과 상호작용을 하며 하류로 흐르게 되며, 해

당 부근에서는 내부냉각의 영향이 제한적이기 때문에 

이들의 궤적에 따라 팁 부근에서의 냉각효율이 큰 영

향을 받는 것을 확인하였다.

3) 내부냉각이 적용된 2단 노즐은 내부에 형성된 냉각요

소에 따라 흐르는 냉각유체의 거동으로 날개 표면의 

온도분포 날개표면에 직접적으로 반영되는 것을 확인

할 수 있었다. 내부채널에서 냉각유체가 분포에 따라 

영역별로 특징적인 냉각효율 분포가 형성되는 것을 확

인하였다.

4) 복합 열전달 해석을 통해 냉각유체의 거동 및 냉각유

체와 터빈 내부 유동장과의 상호작용에 의한 전압력 

손실에 대한 분석을 진행하여 손실 분포 매커니즘을 

확인하였다. 각 단 출구에서의 손실계수는 각 단에서 

분사된 냉각유체의 거동과 밀접한 영향을 가지는 것

을 확인하였다. 각 터빈 단 날개 후연에서 분사되는 

냉각유체 및 날개의 후류의 상호작용으로 인한 손실

영역이 가장 넓게 분포하는 것을 확인하였다. 특히 1

단 로터에서는 익단간극을 통과한 냉각유체로 인한 

손실, 퍼지유동 등에 의한 손실 등이 복합적으로 나타

나는 복잡한 손실계수 분포를 확인할 수 있었다.
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