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            초록
          
        

        
          This paper presents aerodynamic design of power turbine which is applied to turbo-shaft engine being developed by Hanwha Aerospace. In turbo-shaft engine, power required by the system is a very important factor, and power turbine is the component that provides shaft power. In order to design 2-stage power turbine, satisfying performance requirement, 2D aerodynamic design and 3D airfoil design were performed after sizing preliminary flow path. In the 3D airfoil design process, improvement design was performed focusing on the airfoil shape and stacking at each spanwise section. Through the 3D CFD analysis evaluation, the final aerodynamic geometry which shows competent airfoil loading distributions and meets performance requirements was designed completely.
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      1. 서 론
      한화에어로스페이스는 1,000 마력급 터보샤프트 엔진을 대상으로 하여 엔진에서 요구하는 출력을 제공하기 위한 동력터빈 독자개발을 수행하고 있다. 터보샤프트 엔진에 대한 사이클 설계를 수행하여 각 구성품들이 최적의 성능을 발휘할 수 있는 설계점이 선정되었고, 터빈의 측면에서는 체계의 임무를 달성하기 위한 엔진에 요구되는 출력을 확보할 수 있는 2단 축류 동력터빈을 개발하는 것이 주된 개발목표이다.

      터보샤프트 엔진은 적은 중량으로 높은 출력을 요구로 하는 엔진으로서 대표적인 회전익기 중 헬리콥터는 터보샤프트 엔진을 탑재하고 있다(1). 터보샤프트 엔진의 동력터빈은 Fig. 1에서 보이는 바와 같이, 엔진 구성품 중 가장 후방에 위치하여 엔진 전방 구동축으로 동력을 전달하기 위한 출력을 제공한다(2). 동력터빈 입구는 터빈 연결 유로를 통하여 가스발생기 터빈과 연결되고, 출구부는 배기덕트와 연결되어 동력터빈을 통과하며 팽창된 배기가스가 이를 통하여 배출된다. 터빈을 구성하는 정익(베인)과 동익(블레이드)에 대하여 정익은 유입되는 가스를 팽창시키고 유속을 가속하는 역할을 하며, 동익은 정익에서 가속되어 유입되는 유동을 이용하여 동익과 축을 회전시켜 일을 발생시킨다.

      
        
        

        Fig. 1 
				
        

        
          Layout of Turbo-shaft Engine(3)
        
        

        

      

      본 연구에서는 개발 중인 터보샤프트 엔진에서 설계점 성능 요구도를 만족하고 동력을 제공할 2단 축류 동력터빈에 대한 공력설계 수행 과정과 해석 결과에 대하여 기술하고자 한다.

    

    

  
    
      2. 동력터빈 공력설계
      
        2.1 성능 요구도 및 1D 개념설계
        터보샤프트 엔진의 사이클 설계를 바탕으로 동력터빈에 요구되는 주요 성능 요구도는 Table 1과 같다. 개발 중인 동력터빈의 경우, 가스발생기 터빈과 회전 방향이 반대되도록 설계하여 공력 손실 측면에서 유리하도록 하였다(4). 또한, 팽창비 및 출력 요구도를 달성하기 위하여 2단 축류터빈 형식을 가지며, 1단 블레이드와 2단 블레이드에는 shrouded 블레이드를 적용하여 tip 누설 유동 감소를 통한 공력 효율 향상과 구조적 이점을 기대하였고, shrouded tip의 하중을 최적화하기 위하여 부분적으로 적용되는 partial shroud 형상으로 최종 설계되었다(5). Shroud가 적용되지 않는 블레이드의 경우, 유동이 압력면에서 흡입면으로 흐르는 누설 유동이 발생하는데, shroud가 적용되는 경우에는 tip 캐비티 내 유동 마찰을 증가하는 방향으로 공력 손실 저감 효과를 기대할 수 있다(6). 이때, 공력설계 단계에서의 tip 간극 예측은 엔진 운용 범위에서의 예상 구조변위와 설계가 완료된 이후의 제작공차, 조립공차 등을 고려하여 초기 선정되었고 이후 천이구조해석을 통해 설계 간극의 적정성을 확인하였다.

        
          Table 1 
				
          

          
            Design Requirements of Power Turbine
          
          

        

        
          
            
              	Description
              	Target Parameter
              	Units
            

          
          
            	Development Requirement
            	Isentropic Efficiency
            	%
          

          
            	Power
            	shp
          

          
            	Cycle Requirement
            	Rotational Speed
            	rpm
          

          
            	Mass Flow Rate
            	kg/s
          

          
            	Inlet Total Temperature
            	K
          

          
            	Inlet Total Pressure
            	kPa
          

          
            	Expansion Ratio(t-t)
            	-
          

        

        

        본 동력터빈은 비냉각 터빈으로 공력설계 및 개발 진행 중이며, 주조 제작성을 고려하여 전연과 후연의 반경을 설계에 적용하였다.

        1D Meanline 설계 단계에서는 식 (1)에서 나타내는 초기 부하계수(loading coefficient, ψ) 및 식 (2)에서 나타내는 유량계수(flow coefficient, ϕ) 검토를 바탕으로 터빈 평균반경 선정을 위한 사이즈 설계를 수행하였으며, 이때 터빈 smith chart 내 효율 분포와 사이즈 비교 검토를 통하여 Fig. 2의 유로 형상과 같이 레이아웃 제한조건을 만족하는 터빈 평균반경과 초기 유로가 도출되었다(7). 위 과정에서 터빈 사이즈 선정의 구조적 적정성을 확인하기 위하여 구조 응력해석이 병행되었다.

        
          
          

          Fig. 2 
				
          

          
            Layout of 2-Stage Axial Turbine and Aerodynamic Design Procedure
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        2.2 2D 공력설계
        1D 설계를 통해 유로 초기 설계가 완료되면 2D 설계 단계에서 날개별 hub/mean/tip에서의 형상 변수와 속도 삼각형을 설계하고, 출구 유동각과 마하수를 고려한 2D 공력설계 최적화를 통해 단별 출력 분배, 반동도, 베인과 블레이드의 날개 수 및 코드 길이, 전연/후연 반경 등 형상 변수가 선정되었다.

        에어포일 설계의 경우 대표적인 축류터빈에서의 익형을 정의한 pritchard 모델을 적용하였다. Pritchard 모델은 익형에 대한 11가지의 형상 변수와 에어포일의 전연, 후연, 압력면, 흡입면, unguided turning 영역을 구분하는 5개의 곡선 및 절점으로 구성되며, Fig. 3은 pritchard 모델의 주요 형상 변수를 나타낸다.(8) Unguided turning은 에어포일에서의 출구 유동각에 영향을 미치는 주요한 인자이기 때문에, 3D 익형 설계 시 출구 유동각을 고려하여 지속적인 설계 관리가 필요하다(9).

        
          
          

          Fig. 3 
				
          

          
            The Eleven Independent Geometric Parameters
          
          

          

        

        이 과정에서 각 날개의 입/출구 블레이드 메탈 각도가 결정되며, 기하학적인 형상 변수들이 결정됨에 따라 손실 예측이 가능하게 되고 through-flow 해석을 통하여 2D 성능이 예측된다.

      

      
        2.3 3D 익형 설계
        3D 설계 시 주요 설계 인자들은 Table 2에서 나열한 바와 같다. 스팬 방향의 각 위치(section)에서의 익형 및 적층(stacking)을 통해 에어포일 형상과 목 면적 설계가 수행되며 본 연구의 2단 축류 동력터빈 설계 시에는 스팬 방향으로 hub/mean/tip 세 개의 영역으로 구분하여 3D 설계가 진행되었다. 3D 설계 초안이 완료되면 주요 공력 성능 요구도(효율/출력) 및 3D 유동장 개선을 위해 3D 익형 개선설계를 수행하며, 필요시 2D 설계와의 iteration도 병행하였다. 익형 설계를 위해서는 Fig. 4와 같이 각 정익과 동익의 표면의 곡률(beta distribution), 익형 두께 등을 고려하여 유로를 통과하는 유동이 적은 손실로 유도될 수 있도록 하는 에어포일 형상을 설계하고, 유동 입사각(incidence angle) 및 베인/블레이드 로딩 분포를 개선하여 전연부터 후연까지 로딩이 급격한 변화를 보이지 않도록 압력면과 흡입면의 형상을 설계하였다(10).

        
          Table 2 
				
          

          
            3D Design Requirements of Power Turbine
          
          

        

        
          
            
              	Design parameters
            

          
          
            	ㆍSurface curvature
ㆍBeta angle distributions
ㆍStacking
ㆍThroat area
ㆍThickness distribution
          

        

        

        
          
          

          Fig. 4 
				
          

          
            3D Airfoil Design
            (a) Section profile, (b) Beta angle distribution

          
          

          

        

        익형의 적층(stacking)이란 앞서 설계된 스팬 방향으로의 각 위치 단면에서의 에어포일을 hub부터 tip까지 쌓는 방법을 의미한다. 본 설계에서는 무게중심을 따라 적층(C.G stacking)하는 방법과 에어포일 후연을 따라 적층(trailing edge stacking)하는 방법을 사용하였다. Fig. 4-(a)은 베인과 블레이드의 hub/mean/tip 단면에서의 익형을 나타내고 있다. 베인 설계 시에는 에어포일 후연을 따라 적층하는 방법을 사용하여 목(throat) 위치를 후연에 맞추도록 설계하여 유량 설계를 안정적으로 하였고, 블레이드의 경우는 무게중심을 따라 적층하는 방법을 사용하여 회전하는 구성품에 대한 구조적인 안정성을 확보할 수 있도록 하였다.

        또한, 익형 설계 단계에서는 터빈을 지나는 목표 유량을 만족하도록 목(throat) 면적을 설계한다. 1단 베인은 동력터빈 모듈로 유입되는 유량을 결정하는 목(throat)을 형성하기 때문에 질량유량을 만족하기 위한 목(throat) 면적 설계가 중요하다. 유동이 통과하는 베인과 블레이드 유로 내부에 최소 면적이 위치하면 유로 면적이 변화하여 발생하는 유동 손실이나 유동 불안정성이 발생하는 원인이 되기 때문에 Fig. 5에서 보이는 바와 같이 후연 위치에 목(throat)이 위치하도록 설계하였다. 각 날개의 두께 분포에 대해서는 구조해석을 통한 응력 결과에 따라 구조적 강건성 확보를 위해 설계 시 지속적으로 반영하도록 하였다.

        
          
          

          Fig. 5 
				
          

          
            3D Throat Design of 1st Vane
          
          

          

        

        3D 익형 설계를 진행하며 Quasi 3D CFD 계산을 병행하여 목표로 하는 요구도를 만족하는지 공력 성능이 평가되고, 이를 기반으로 익형과 목(throat) 면적이 조정된다. Fig. 6은 Quasi 3D CFD를 통하여 계산된 동력터빈 내 정압력 분포를 나타내며, 유동이 팽창하며 하류로 갈수록 정압력이 낮아지는 결과를 보인다. 3D 설계 단계에서 병행되는 구조/응력 평가 결과에 따라 공력-구조 설계 iteration이 수행되어 본 동력터빈의 경우 shrouded 블레이드 응력 개선을 위하여 날개 개수 및 공력 형상이 최적화되었고, 최종적으로 3D 익형 초안이 도출되었다. 3D 공력설계를 수행하는 과정에서 최종 성능은 3D CFD 해석을 통하여 검증된다.

        
          
          

          Fig. 6 
				
          

          
            Static Pressure Distributions of Power Turbine Vane/Blade Surface
          
          

          

        

      

    

    

  
    
      3. 3D 공력해석
      
        3.1 해석방법
        터빈의 내부 유동은 다양한 와류(vortex)의 형성과 복잡한 3차원 유동 특성을 가지기 때문에 설계된 결과물은 3D 유동해석을 통해 공력 성능이 평가되어야 한다. 도출된 2단 동력터빈 3D 형상에 대한 통합단 성능평가는 RANS 기반의 3D CFD 해석을 통하여 수행되었고, 전산해석은 상용 소프트웨어인 ANSYS CFX 19.2, 격자 생성은 TurboGrid 19.2를 통해 수행되었으며, 난류모델은 κ–ω SST 모델이 적용되었다.

        유동해석을 위한 해석 도메인은 Fig. 7에서 보이는 바와 같이 단일 유로로 구성되어 해석 입구 조건으로 전온도, 전압력이 부여되었고, 출구 조건은 요구 팽창비를 만족하는 정압력이 부여되었다. 출구 쪽에는 수렴성을 고려하여 2단 블레이드 코드 길이의 5배 길이의 가상 덕트가 구현되었으며, 작동유체로는 실제 엔진의 연소가스를 모사하기 위한 가스 물성이 적용되었다.

        
          
          

          Fig. 7 
				
          

          
            Computational Domain
          
          

          

        

        유동장 경계면의 경우, mixing plane의 stage average velocity를 사용하여 출구 유동의 vector를 보존하여 후단 계산 시 입구 유동각의 정확성을 확보하였다. 이 경우 incidence loss와 profile loss의 크기를 정확히 예측하는 데 도움이 된다. 마지막 단 출구에서의 연장부와 블레이드 사이의 경계면은 frozen rotor를 사용하여 하류에서 측정되는 wake를 보존함과 동시에 출구 경계면에서의 속도와 압력에 대한 수치 해석적 오차를 감소시킬 목적으로 적용하였다.

      

      
        3.2 해석 결과
        3D 통합단 성능은 3D CFD를 통하여 계산되고 개발 중인 동력터빈 최종 형상의 내부 유동장의 유선과 정압력 분포는 Fig. 8과 같다. 주유로 유동은 블레이드를 지나며 가속되고 팽창하는 동력터빈 유동 특성에 의하여 익형 표면의 정압력은 하류로 갈수록 감소하는 것을 확인할 수 있다.

        
          
          

          Fig. 8 
				
          

          
            Streamline and Static Pressure Distribution of 3D CFD Results
          
          

          

        

        터빈 공력설계 결과를 검토하는 인자 중 가장 중요한 성능 지표는 등엔트로피 효율과 MFP(Mass Flow Parameter)이다. 설계된 터빈의 공력 성능을 평가하기 위한 비냉각 터빈의 등엔트로피 효율은 식 (3)과 같이 정의되며, 터빈 출력을 결정하는 유량에 대한 함수인 MFP(Mass Flow Parameter)는 식 (4)와 같이 정의된다.
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        이때, h45는 동력터빈 입구 엔탈피를 의미하며, h5a는 출구에서의 실제 엔탈피, h5s는 등엔트로피 과정에서의 출구 엔탈피를 의미한다. 또한, s45는 동력터빈 입구 엔트로피를 의미하며, s5는 동력터빈 출구 엔트로피를 의미한다.

        Fig. 9는 설계 완료된 동력터빈의 팽창비 대 MFP와 팽창비 대 효율 선도이다. 두 종류의 성능 곡선을 통해 설계점 부근에서의 터빈의 거동을 관찰할 수 있다. 또한, 터빈 1단 노즐에서는 유량을 제어하는 목(throat)이 형성되지만, 회전수가 증가하면서 블레이드 회전에 의한 하류 blockage 증가가 MFP에 미치는 영향을 검토하여 최종적인 운전 특성을 파악하게 된다. MFP가 터빈의 일에 사용되는 에너지라고 하면, 등엔트로피 효율은 터빈 작동가스의 퍼텐셜 에너지를 운동에너지로 변환하는 비율이다. 100∼110% rpm 운전범위 중 고 팽창비 영역에서 최대 효율이 나타나는 것을 확인할 수 있다.

        
          
          

          Fig. 9 
				
          

          
            MFP and Isentropic Efficiency Based on Enthalpy Curves
          
          

          

        

        터빈 공력설계 측면에서 블레이드 손실의 영향을 분석하기 위해 엔트로피 생성량(entropy production rate)을 분석하게 된다. 엔트로피는 익형 주변에서 발생한 다양한 원인의 손실을 관찰할 수 있게 하며, 블레이드 출구로 갈수록 그 값이 증가하게 된다. 따라서 s5는 블레이드가 가진 전체 손실이 되며 블레이드의 상류인 엔트로피 s45에서의 엔트로피 대비 생성량을 알게 되면 손실의 양적 크기를 추산할 수 있게 되고, 더 나아가 반경 방향 위치에서의 회전 속도에 대한 상대값을 비교하면 손실 간의 정량적인 비교가 가능하다.

        공력설계가 완료되면 회전수에 따른 설계점 및 탈설계점에서의 3D 성능맵을 도출하게 되는데 fillet, 표면 조도, 제작공차에 따른 실현 손실이 반영된 공력 성능을 해석적으로 평가하여 사이클 매칭 시 반영한다. 이후에는 다양한 엔진 운용 조건에서의 성능을 평가하여 요구 성능을 만족하는지 검토되며, 도출된 공력 데이터는 열/구조해석 시 경계조건으로 적용된다.

        Fig. 10은 터빈 주유로 내 전압력 분포이다. 터빈 블레이드를 지나면서 연소가스의 운동에너지를 얻게 됨으로써 블레이드 후단부의 전압력이 감소하는 것을 관찰할 수 있다. 전압력 감소의 크기는 일의 크기를 의미하고 공력 손실을 최소화하면서 작동가스로부터의 에너지를 전환의 비율을 증대시키는 것이 공력설계의 가장 주된 목표이다. 따라서 손실의 원인이 되는 주유로의 와류구조를 분석하여 손실 영역을 감소시키는 것이 중요하다. 또한, Fig. 10를 통해 확인한 손실 영역은 다음과 같다. Section 1은 1단 블레이드의 출구단, 2단 블레이드의 출구단이다. Section 1-A의 tip 부근의 말굽와류를 관찰할 수 있으며, section 1-B와 section 2-D는 tip 형상의 후류 영역에서 손실이 급격하게 증가하는 영역이다. 또한, hub 부근의 통로 와류에 의해 section 1-C와 section 2-F 주변의 손실 영역이 관찰된다. section 2-E는 터빈 블레이드의 후연에서 발생하는 후류에 의해 손실이 증가하는 영역이다. Shrouded 블레이드는 tip 캐비티 출구 영역에서 발생하는 손실을 감소시키는 설계를 적용해야 하는데, 대부분의 손실 메커니즘은 주유동의 출구 유동각과 tip 캐비티 출구 유동각 간의 비율을 조정하는 최적점을 찾는 것이 주된 설계 목표가 된다. 이러한 shrouded 블레이드에서의 손실 감소설계를 위해서는 tip knife seal 및 tip 캐비티 형상이 누설 유동에 미치는 상호 작용에 대해 분석 및 검토가 필요하며 향후 손실 수준을 개선하는 설계를 수행할 예정이다.

        
          
          

          Fig. 10 
				
          

          
            Meridional Total Pressure Distributions and Entropy Production Rate at Turbine Blade Trailing Edge
          
          

          

        

      

    

    

  
    
      4. 결 론
      본 연구에서는 한화에어로스페이스에서 개발 중인 터보샤프트 엔진에 장착될 동력터빈 공력설계 현황과 해석방법을 기술하였다. 1D/2D/3D 공력설계를 수행하여 익형 설계를 완료하고, shroud가 적용된 블레이드 형상에 대하여 손실 저감설계 및 손실 분석을 통하여 공력설계가 수행되었다. 도출된 공력 형상에 대하여 열/구조해석을 통한 수명평가가 수행되어, 최종적으로 수명 요구도까지 만족하는 동력터빈 공력형상 도출을 완료하였다.

      한화에어로스페이스는 현재 시제품 제작을 진행하고 있으며, 리그 구축을 진행한 후에는 단품 회전리그 상사시험을 통하여 최종 성능이 평가될 예정이다.
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