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A Study on the Characteristics Thrust and Specific Fuel Consumption

dependent on the Major Parameters of Gas Turbine Engines

Yong Kyu Lee

Department of Weapon Systems Engineering,

Graduate School, Pukyong National University

Abstract

High-performance aircraft engines must satisfy such things as efficiency,

economy, and reliability. The efficiency and weight ratio per thrust must

be strictly matched, and in terms of reliability, the ability to continuously

produce high power without failure should be provided. The specific fuel

consumption is a parameter representing economic feasibility. There are

various parameters that affect specific fuel consumption and thrust and

Engine designers are considering thermodynamic factors such as

compressor pressure ratio and turbine inlet temperature.

A study on thrust and specific fuel consumption was conducted

according to altitude and speed variables. The effect of the change in the

cooling flow ratio of the rotor and the nozzle, which are components of

the engine turbine, on the thrust and specific fuel consumption was

analyzed. Thrust and specific fuel consumption were compared, when the

speed and altitude parameters change with and without using the gas

turbine engine afterburner. The Gasturb program was used to calculate

these performances.
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Ⅰ. 서론

고성능 항공기 엔진은 효율성, 경제성, 신뢰성과 같은 사항들을 만족시켜

야 한다. 효율과 추력당 중량비가 엄격히 부합되어야 하며, 신뢰성 측면에

서는 고장 없이 고출력을 지속해서 낼 수 있는 능력이 있어야 한다. 비연

료소모율(specific fuel consumption)은 경제성을 대표하는 변수(Parameter)

이다. 비연료소모율은 엔진에서 동력을 발생시키는데 필요한 연료량을 의

미하며 추력당 단위 시간마다 소모되는 연료의 무게(thrust specific fuel

consumption)이다.

낮은 연료소비율을 갖는 엔진은 많은 경제적 이득을 가져다 주기 때문에

오늘날 항공사들은 적은 연료로 높은 추력을 얻을 수 있는 엔진을 개발하

기 위해 많은 비용을 투자하고 있다. 이러한 엔진을 설계하기 위해 엔진의

설계자들은 압축기의 압력비, 터빈의 입구 온도 등과 같은 열역학적 사항

들을 고려하고 있다. 압축기의 종류에 따라 단당 공기 압축비가 달라지며

이러한 변수는 고도와 속도에 따라 비연료소모율을 변화시키는 변수들이

된다.

터빈의 냉각에 따라 비연료소모율도 달라지게 된다. 터빈의 온도가 높아

지게 되면 구조적 열한계를 극복하기 위해 다양한 설계가 필요한데 이를

해결하기 위한 방법으로는 터빈냉각이 있다. 터빈 구성품인 로터와 노즐의

냉각비율 차이에 따른 추력과 비연료소모율 관계 연구는 많지 않다.

한편 전투기는 작전능력과 조종사의 생존성을 높이기 위해 항공기 엔진의

성능이 중요하다. 전투기 엔진의 애프터버너는 음속을 넘어 가속하거나 군

사 환경에서 전투 성능을 향상시키는 기능을 수행한다. 전투기가 애프터버

너를 사용하였을 시 추력과 비연료소모율의 관계는 전투작전에 매우 중요

한 요소가 될 수 있다.

이를 위해 본 연구에서는 가스터빈 엔진의 설계점 성능을 결정하고, 가스

터빈 엔진 프로그램을 이용하여 각 엔진의 비연료소모율을 비교하며, 탈

설계점 해석과 터빈 냉각을 통한 추력 및 비연료소모율을 분석하였다. 마

지막으로 고도에 따라 애프터버너 사용 시 비연료소모율의 변화를 계산하
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였다.

이를 위한 본 논문의 구성은 서론에 연구 배경, 목적 및 이론적 배경을

기술하고, Ⅱ장에서 연구방법을 설명하였다. Ⅲ장에서는 가스터빈 엔진들의

설계점과 탈설계점을 해석하고, 고도·속도 변수에 따른 추력과 비연료소모

율을 연구하였다. Ⅳ장에서는 냉각터빈의 효율에 따른 추력 및 비연료소모

율을 분석하였으며, Ⅴ장에서는 고도에 따른 애프터버너 사용 시 비연료소

모율을 계산하였다. 마지막 Ⅵ장에서는 결론을 기술하였다.
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1.1 연구 배경

우리나라는 계속된 항공기 산업 육성을 통해 세계 5위의 항공 운송국가로

성장하였으며 세계 최고의 항공 안전 및 서비스 수준을 보유하고 있다. 하

지만 우리나라의 사회경제 규모 및 잠재적인 능력에 따르면, 더 높은 항공

운송업 성장도 가능하다는 평가를 받고 있다.

항공기 산업은 고도의 신뢰성 및 안전성이 필요한 특성 때문에 최첨단의

기술이 필요하다. 특히 항공기 엔진과 같은 계통은 엄청난 무게의 항공기

를 상공에 띄우기 위해 많은 에너지를 생성하는 동력원이기 때문에 고도의

기술을 요구한다. 항공기 엔진은 자동차 엔진과 구조와 성능 등 모든 면에

서 다르다. 우리가 항공기 엔진 성능에 대해 이해하기 위해서는 엔진의 작

동원리를 먼저 이해하는 것이 중요하다. 이러한 원리를 만드는 것은 항공

기 엔진의 핵심 기술이며, 서두에서 언급한 것과 같이 우리나라는 항공기

엔진을 만들기 위한 기술이 매우 부족한 편이다[1].

한국 공군도 전체 장비 운용유지비의 절반 정도가 항공기 엔진 부품의 구

매과 개조, 그리고 기술지원 등 항공기 엔진을 운용 유지하는데 많은 예산

이 사용되고 있다. 제작사로부터 도입된 엔진은 기술이전이 어려우므로 엔

진 운용유지에 필요한 기술지원은 전적으로 제작사에 의존하고 있다. 특히

엔진 부품의 국산화와 운영 단계에서의 기술지원을 위한 국내 연구개발 여

건은 매우 열악한 상태이다. 전 세계 항공 엔진 시장에서 엔진 국산화 자

립을 추진하고 있는 국내 업체는 한화 에어로스페이스 외에는 전무 하다

[2].

1.2 연구 필요성

항공기 가스터빈 엔진은 압축된 공기가 연소기를 통해 열에너지로 변환되

어 추력을 얻는 원리이다. 이러한 엔진의 성능 모사는 개발단계에서의 개

발위험도 감소나 개발비용 절감의 목적뿐만 아니라 운용단계에서의 최적의

정비를 위한 엔진의 진단상태를 위해 필요하다. 각 구성품의 성능선도는

다양한 조건에서의 성능시험을 통해 얻는 것이기 때문에 엔진 제작사를 제
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외하고는 획득하기가 매우 어렵다. 그러나 일부 공개된 성능선도의 설계점

을 활용하여 많은 연구자들이 연구하고 있다[3].

지금도 여전히 가스터빈 엔진의 효율 향상 및 초음속 엔진 연구는 군과

민간에서 계속되고 있다[4]. 가스터빈 엔진은 전 세계적으로 다양한 산업

분야에서 넓게 사용되고 있다. 항공기뿐만 아니라 발전소, 선박, 화공공업

등 여러 가지 분야에서 사용되고 있다. 특히 항공기 가스터빈 엔진은 높은

성장을 이루어 왔기 때문에 항공기용 가스터빈 엔진에서 활용된 기술이 다

른 산업용 가스터빈으로 파급되어 가스터빈 엔진의 성능을 비약적으로 향

상되었다[5]. 그러나 가스터빈 엔진의 추력 및 비연료소모율 연구는 많이

없다. 본 연구는 Gasturb 프로그램을 이용하여 가스터빈 기관의 설계점과

탈 설계점 해석하였으며, 고도 및 속도 그리고 터빈냉각 변수, 마지막으로

애프터버너 사용에 따른 추력과 비연료소모율을 계산하였다.

1.3 이론적 배경

1) 추력

항공기는 날개에 충분한 속도를 공급하는 추력을 바탕으로 필요한 양력을

형성한다. 더불어, 항공기를 공중에서 비행하게 하기 위해서는 충분한 추력

이 필요하다. 이는 적합하게 설계된 항공기의 열기관에서 제공된다.

항공기를 앞으로 나아가게 할 힘은 엔진에서 형성된 작동 유체를 다시 대

기로 배출시킴으로써 얻어진다. 엔진에서 배출된 공기의 흐름은 엔진 내에

서 사용되는 공기와 동일하지만은 않다. 추력은 항공기가 추진되는 반대

방향으로 공기를 방출함으로써 발생한다. 여기서 뉴턴의 운동 제3 법칙을

적용할 수 있다. 이 법칙은 모든 작용에는 반대 방향의 동일한 반작용이

있음을 강조한다. 그래서 공기가 항공기의 뒤쪽으로 방출됨에 따라 항공기

는 이 운동법칙에 따라 앞쪽으로 이동하게 된다.
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그림 1. 제트 추진[6]

그림 1의 튜브들은 제트 추진의 기본 개념을 설명한다. 는 튜브의 단

면적이다. 는 내부 압력이고 외부(주변) 압력은 이다.  방향의 내부

및 외부 압력이 동일하다. 여기서 튜브의 오른쪽 절반이 어느 시점 에서

순간적으로 제거되고 (d)에서 볼 수 있듯이 내부 압력이 를 유지하도록
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(튜브를 떠나는 것과 동일한 속도로) 유체를 공급함으로써 추력은 다음과

같이 적용할 수 있다.

�   

이 식은 유체가 파이프 벽에 가하는 전단력의 영향을 무시한다. 이는 추

력을 감소시키는 경향이 있다. 만약 추진기 압력의 내부, 외부 분포 및 벽

의 전단 응력이 주어질 때, 모든 표면의 모든 힘의 성분을 합하여 추력을

계산할 수 있다,

이 절차의 일반적인 적용에 대한 어려움은 터보제트와 같은 추진기의 내

부 기하학이 너무 복잡하여 이러한 방식의 추력 추정이 어렵다는 것이다.

뉴턴의 2 법칙을 사용하여 평형상태의 추력을 더 간단한 방법으로 추정할

수 있다. 그림 1(d)의 정상 흐름 추진기의 경우 다음과 같은 추력 추정이

가능하다.

  

여기서 을 질량이 챔버 밖으로 흐르는 유량, 을 질량 평균 배기 속도

로 정의했을 때, 위의 식이 성립한다. 이 공식은 배출 압력이 외부 압력과

동일하고 외부 전단력들이 중요하지 않을 때 유효하다. 이러한 조건과 주

어진 배출 운동량에서, 추력은 내부 압력분포와 구조에 독립적이고 외부

압력에도 의존하지 않는다[6].

2) 열역학적 사이클

추진 시스템의 작동원리 이해를 위해 가스의 기본적인 열역학을 알고 있

어야 한다. 가스는 우리가 관찰할 수 있는 여러 성질을 가지고 있는데, 가

스 압력 P, 온도 T, 질량, 그리고 가스를 포함하는 부피 V를 포함한다. 세

밀한 과학적 관찰을 통해 이 변수들이 서로 관련이 있다는 것이 밝혀졌으

며, 이러한 특성들의 값에 따라 기체의 상태가 결정된다. 가스의 가열 또는
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압축과 같은 열역학 프로세스는 열역학 법칙에 의해 설명되는 방식으로 상

태 변수의 값을 변경한다. 가스와 가스로 전달되는 열은 각 프로세스에서

상태가 변경된다. 이러한 일련의 과정을 “열역학 사이클”이라고 하며 이

순환 과정으로 엔진 작동원리를 이해할 수 있다.

그림 2. T-S 다이어그램[7]

그림 2는 모든 가스터빈 엔진에 사용되는 Brayton 열역학 사이클에 T-S

다이어그램 대해 설명한다. 터빈 엔진 스테이션 번호 부여 시스템을 사용

하여[8] 스테이션 0에서부터 기체 흐름 논의를 시작한다. 순항 비행 시, 흡

입구는 2번 스테이션의 압축기로 공기 흐름을 가져올 때 공기 흐름을 느리

게 한다. 공기 흐름이 느려지면 항공기 속도와 관련된 에너지 일부가 공기

의 정적 압력을 증가시키고 흐름이 압축된다. 압축기는 공기를 압축하여

스테이션 3으로 향하는 압력과 온도를 높인다. 버너의 연소 과정은 3번 스

테이션에서 4번 스테이션까지 일정한 압력으로 발생한다. 온도 상승은 사

용되는 연료의 유형과 연료 대 공기비에 따라 달라진다. 고온 배기가스는

4번 스테이션에서 5번 스테이션으로의 흐름에 의해 터빈을 통과한다. 터빈

으로 통과하는 작동 유체는 고온가스이며, 터빈 케이싱을 통해 외부로 빠

져나가게 된다. 터빈은 연결된 압축기를 구동시킨다. 8에서 0은 배기 과정

으로 가스터빈 내부에서 일어나는 과정이 아니므로 완벽한 사이클 과정을
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이루지는 않지만, 배기가스가 배출되는 동시에 압축기로 공기가 유입되기

때문에 사이클 해석을 위해 표시한다[7].

그림 3. P-V 다이어그램[7]

그림 3의 T-S 다이어그램에 해당하는 P-V 다이어그램이다. 가스터빈은

압축기를 이용하여 압축된 공기에 연료를 주입하여 생성된 열에너지가 운

동에너지로 변환하는 열기관이다. 이러한 열역학적 사이클을 통해 엔진의

효율을 알 수 있다.

3) 가스터빈 엔진의 작동원리

그림 4와 같이 가스터빈 엔진은 공기 흡입구, 압축기, 연소실, 터빈, 배기

노즐 부분으로 구성되어 있다. 작동원리는 흡입구로 유입된 공기가 압축기

에 의해 기계적으로 압축되어 압력이 증가되고, 압축된 공기는 연소실에서

연료와 혼합되어 연소되어 온도가 상승된다. 고온고압의 연소가스는 압축

기를 작동시키는 터빈을 통과하며 팽창하고, 배기가스는 배기노즐을 통해

더욱 팽창하여 가속되어 추력을 발생시킨다. 모든 가스터빈 엔진의 구성

부품은 기본적으로 비슷하며, 엔진에 영향을 주는 가장 큰 요소는 압축기

의 형태이다[8].
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그림 4. 가스터빈 엔진[9]

4) 가스터빈 엔진의 종류

그림 5는 가스터빈 엔진의 종류를 보여주고 있으며 터보제트, 터보팬, 터

보프롭, 터보샤프트 등이 있다. 공기를 내부로 끌어들일 수 있는 회전력을

터빈에서 얻기 때문에 엔진 구동에 필요한 회전력을 획득하는 것이 중요한

요소이다. 터보제트엔진은 저속에서 낮은 추력을 생산하고 저고도, 저속도

에서 연료소비율이 높은 장점이 있으나, 마하 0.8 속도 범위에서의 소음과

연료소비율 문제로 여객기로 적합하지 않다. 터보팬 엔진은 전방에 대형

팬을 장착하여 회전하는 방식으로 추력의 80%를 만들어낸다. 이 엔진은

여러 속도 범위에서 소음이 적고 좋은 연료소비율을 갖고 있어 현재 대부

분 여객기에 장착 운용되고 있다. 터보프롭은 프로펠러를 구동시키고 터보

샤프트 엔진은 주로 헬리콥터용 동력장치를 사용하는 샤프트를 구동시킨

엔진이다. 압축기의 종류로는 단당 압축비가 높은 원심형 압축기와 단당

압축비는 작으나 여러단으로 공기를 압축시키는 축류형 압축기가 있다[10].
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(a) 터보제트

(b) 터보팬
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(c) 터보프롭

(d) 터보샤프트

그림 5. 가스터빈 엔진의 종류[11]
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Ⅱ. 연구방법

2.1 개요

항공기 엔진에 대한 특성을 이해하고 효율을 연구하기 위해 실물 엔진을

이용하여 해석 및 실험을 통하는 것이 이상적이다. 하지만 아직 국내 항공

기에 장착된 엔진 성능 및 파라미터를 알기 어려운 것이 현실이다.

본 연구에서 사용되는 GasTurb는 매우 효과적이고 유연한 가스터빈 사이

클 프로그램으로 Smooth C, Smooth T, Map Collection 및 GasTurb

Details와 같은 다양한 도구를 제공한다. 요아힘 커츠케 박사는 이 프로그

램들의 발명가이자 개발자이다. 그는 28년간 MTU 에어로엔진의 성능 엔

지니어로 세계에서 가장 존경받는 성능 전문가 중 한 명으로 가스터빈 성

능 이론을 철저히 통찰하면서도 조작이 용이한 이 프로그램 패키지를 제작

했다[12].

이와 비슷한 상용 프로그램으로는 NASA에서 개발한 NPSS[13],

BOEING 사에서 개발한 ESAY5[14] 및 GSP[15]등이 있다.

2.2 GasTurb 기능

가스터빈의 설계 및 설계 외 성능을 계산

일반적인 유형의 엔진 가스터빈 시뮬레이션

여러 변수 등의 수치를 계산 및 최적화

스테이션 번호 및 공기 시스템의 엔진 단면 정보 제공

각 엔진의 스케일링맵 추출 및 맵 비교
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2.3 기본구조의 Design Point에서 Performance Output 확인

절차

이번 장은 GasTurb의 사용한 연구방법을 소개하고 GasTurb를 사용하여

도출될 수 있는 결과를 제시한다.

1) 하나의 가스터빈 엔진을 선택 후 More를 선택한다.

(a) Gasturb 엔진 모델 선정
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2) 하나의 데모 파일을 선택한다.

(b) Gasturb 엔진 Demo 파일 선정

3) 엔진의 기본 변수 확인 후 Design Point 선택한다.

(c) 엔진 Design Point 선택
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4) Ambient Condition 변수 확인 후 Design Point 선택한다.

(d) 변수 입력

(e) 변수 입력

또한, T1, P1, Pamb 값들도 다른 디자인에 280K, 100kPa, 100kPa 내외의

값들이 설정되어 있어서, 280, 100으로 통일하여 Design Point 버튼을 눌러

서 시뮬레이션한다.
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5) 터빈의 냉각설계와 관련된 엔진의 주요 변수인 냉각비율을 설정한다.

(f) 변수 입력

6) 애프터버너 관련 설정값을 입력한다.

(g) 변수 입력
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7) 시뮬레이션 결과값을 확인한다. 추력(FN)1), 비연료소모율(TSFC)2), 터

빈 및 버너 효율 등 주요 값을 확인한다.

(h) 결과 해석

그림 6. 설계점 성능 결과 해석 절차

8) 다른 종류의 엔진을 선택한 후 위 1) ∼ 7) 절차를 반복한다.

이 프로그램에서 새로운 가스터빈이 설계되기 전에 많은 가능한 열역학적

사이클을 점검하여 가스터빈의 디자인 기준이 될 하나의 열역학적 사이클

을 선택한다. 선택한 디자인 포인트에서 엔진의 유입부 및 출구 총 압력,

온도 등을 주고 배출구의 유동 영역 또한 결정된다. 고정된(열역학적) 사이

클 설계점 연구를 통해 서로 다른 구조의 가스터빈 비교를 하고 탈 설계점

해석을 통해 가스터빈 성능 연구를 할 수 있다.

1) FN : Net Thurst

2) TSFC : Thrust Specific Fuel Consumption
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Ⅲ. 엔진

3.1 개요

제2차 세계 대전 이전에, 가스터빈의 연구와 개발에 많은 노력을 기울였

다. 처음에는 축력을 생산하기 위해 설계되었으나, 항공기 추진용 터보제트

엔진의 개발로 빠르게 발전하였다.

마이크로 가스터빈의 사용은 무인 항공기(UAV)와 모형 제트 산업으로

빠르게 발전했다. 잘 설계된 가스터빈은 더 높은 온도에서 작동할 수 있고,

높은 비행 속도에서 더 높은 전체 효율을 얻기 때문에 일반적인 덕트 팬,

펄스제트 또는 2행정 왕복 피스톤 엔진을 능가한다. 원심 압축기를 사용하

는 소형 가스터빈 엔진은 소형 발전기에서부터 대형 항공기의 보조 동력

장치(APU)에 이르기까지 산업 분야에서 널리 사용된다(16).

가스터빈 엔진의 한 종류인 터보팬 엔진은 팬을 이용한 다량의 공기를

흡입하여 바이패스되는 공기와 연소기를 통과한 고온 고속의 열을 배출하

여 추력을 발생시키는 엔진으로 적은 소음과 좋은 비연료소모율로 중형과

대형 상업용 항공기에서 사용되고 있다. 터보팬 엔진은 아음속 영역에서

우수한 성능을 가지며, 이륙과 상승 시에도 유리하여 군용기의 엔진에도

많이 채택되고 있다(17).

이번 장은 BMT 120KS 마이크로 엔진과 F100-PW-229 터보팬 엔진 성

능 시뮬레이션 통해 설계점과 탈설계 점을 해석하고 속도와 고도 등의 변

수를 통해 추력과 비연료소모율 관계를 알아본다.

1) 설계점

하나 이상의 제트 엔진에 의해 구동되는 고정익 항공기에서, 제트 엔진의

성능은 항공기의 작동에 중요하다. 엄밀히 말하면, 제트 엔진의 성능은 추

력, 연료 소비, 소음 및 엔진 배기가스 등을 여러 매개변수에 따라 달라진

다. 특히 추력 및 비연료소모율 같은 설계조건을 만족하게 할 수 있는 압

축비, 터빈 입구 온도 등의 주요 설계값을 선정하여 결정한다. 엔진의 설계



- 19 -

가 복잡하고, 이러한 데이터들은 엔진의 설계값이기 때문에 엔진 개발자나

제작사들의 중요한 고가의 고유 자산이므로 엔진 사용자에게 제공을 꺼리

고 있다.

2) 탈 설계점

가스터빈의 탈 설계점 연구는 설계점을 벗어난 다양한 경계조건에서 시스

템의 유동 특성을 확인할 수 있다는 점에서 매우 중요한 연구이다. 현재까

지 국내의 가스터빈시스템에 관한 연구는 터빈이 안정적으로 동작하는 설

계점을 기준으로 해당 경계조건을 효과적으로 만족시킬 수 있는 연구가 진

행되었다. 지금까지의 연구는 주로 압축기와 터빈의 단순화된 성능특성을

사용한 연구가 진행되어 탈 설계점 성능특성에 대한 충분한 이해가 이루어

지지 않았다. 따라서 본 연구에서는 시스템을 구성하는 압축기와 터빈의

성능특성을 Gasturb 맵 데이터를 이용하여 제시한다.

3.2 BMT 120KS 마이크로 가스 터빈 엔진

마이크로 가스터빈 엔진은 상업용 항공 및 취미 산업에서 대중적 기술로

발전했다. 이 엔진은 무인 항공기, 하이브리드 전기 자동차 및 소규모 전기

발전 산업에 사용되며 현대 항공기의 보조 동력 장치로도 사용된다[18]. 중

량 대비 출력 비율이 높기 때문에 이러한 용도에 적합하다. 이와 같이, 추

력을 높이기 위해 베어드 마이크로 터빈 120 시동 엔진(BMT 120 KS)의

개별 구성요소의 성능을 개선하기 위한 상당한 연구가 진행되어왔다[19].

BMT 120 KS 마이크로 엔진은 원심형 압축기로 제원은 표 1과 같다.
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표 1. BMT 120 KS 제원(17)

그림 7. BMT 120KS 마이크로 엔진[20]

그림 7과 같이 BMT 120 KS 엔진은 단일 스풀 엔진이다. 원심 압축기, 디

퓨저, 연소기, 터빈, 노즐로 구성되어 있다.

공기는 압축기에서 유도되고 압축되어 연소실에서 점화된다. 터빈은 연소

기에서 나오는 뜨거운 가스를 팽창시킨다. 노즐은 뜨거운 가스를 팽창시켜

운동에너지를 증가시키고 추진력을 위한 추력을 만들어낸다.

Rotational speed [krpm] 120

Thrust [N] 107.3

Pressure Ratio 2.62

Exhaust Gas Temperature[C°] 703

Engine diameter [mm] 107.8

Engine length [mm] 194

Impeller diameter [mm] 70

Turbine wheel [mm] 70
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1) 기본모델 성능해석

엔진구성품 모델링을 위해 성능 덱 데이터가 필요하다. 설계점

해석을 위해 관련 입력변수는 마이크로 가스터빈 성능개발 문

헌을 참조하였다[21].

표 2. BMT 120 KS 입력변수[21]

입력변수 설정값

Ambient temperature 288 K

Ambient pressure 101 kPa

Compressor pressure ratio 3.15

Compressor efficiency 81.6%

Turbine efficiency 85%

Combustion efficiency 90%

Combustion pressure loss 10%

Mechanical efficiency 98%

Mass flow 0.288 kg/s

Rotational speed 120000 rpm

Burner exit temperature 984.88 K

Turbine exit duct pressure ratio 0.999

Number of turbine stages 1

Burner pressure ratio 0.90

Compressor intake pressure ratio 1
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그림 8은 GasTurb의 BMT 마이크로 가스터빈과 같은 단일 스풀 터보

제트 엔진의 개략적인 레이아웃을 보여준다. GasTurb는 그림 8과 같은

축류형 압축기 모델을 사용하지만, BMT와 같은 원심형 압축기도

GasTurb를 이용해 시뮬레이션할 수 있다. 스테이션 지점(2-3)은 압축

기 입구와 출구, 스테이션(31-34)은 연소기 입구와 출구, 스테이션

(41-45)은 터빈 입구, 스테이션(6-8)은 노즐 입구와 출구이다.

그림 8. Gasturb 터보 제트 엔진
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(a) T-S 다이어그램 (b) 추력 및 연료비소모율

그림 9. BMT 120 KS 설계점 해석

그림 9(a)에서 압축된 공기는 온도 1000K 가까이 상승 후 터빈을 통해 일

하고 49번까지 내려와 5번에서 배출된다. 그림 9(b)에서 엔진의 추력은 130N

으로 계산되었으며, 비연료소모율은 29.08(g/(kN*s)이었다. BMT 120 KS

마이크로 터빈엔진과 동일한 추력(130N)이 생성되었으므로 기본모델

선정의 타당성을 입증하였다.
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2) 탈 설계점 해석

(a) Compressor

(b) Turbine

그림 10. BMT 120 KS 탈 셀계점



- 25 -

그림 10은 성능덱 데이터를 적용으로 Gasturb Standard Map을 스케

일링하여 해석하였다. 그림 10(a) 압축기 맵에서 노란색의 설계점을 기

준으로 엔진 회전수 100% 일 때 y축의 Pressure Ratio P3/P2는 그림 8

의 스테이션 3번 압축비가 2번 압축비보다 3배 많다는 것을 의미한다.

이때 x축의 질량 유량은 28kg/s이다. 마찬가지로 그림10(b) 터빈 맵에

서 스테이션 4번과 5번이 2배 차이 나고, 질량 유량은 17.5kg/s이다. 그

림10의 노란색이 아닌 부분을 탈 설계점이라고 한다. 탈 설계점에서

isentropic 맵을 따라 공기의 양과 각 스테이션의 압축비를 확인할 수

있다.

3) 속도 및 고도변수에 따른 해석

항공기 추력은 고도와 속도에 밀접한 관계가 있다. 항공기 순항 고도가

높아지면 대기 온도와 압력이 감소하게 되고, 밀도가 감소하면 항력이

감소하여 속도가 빨라진다. 항공기 속도가 높아지면 엔진에 들어오는

공기유입이 많아지게 되므로 더 높은 추력이 발생하게 된다. 고도와 속

도에 따른 엔진의 추력 및 연료소비율을 해석하기 위해 고도 12000m까

지 설정하였다.

속도는 GasTurb에서 제공하는 가용범위 마하수로 설정하여 계산하였다.

표 3. 고도·속도변수에 따른 추력 및 비연료소모율

(a) 마하수 0.85

(b) 마하수 1

고도(m) 0 3000 6000 9000 12000

마하 0.85 0.85 0.85 0.85 0.85

추력(10*N) 11 9 7 5 4

TSFC (g/(kN*s)) 44.57 41.94 39.92 38.34 37.48

고도(m) 0 3000 6000 9000 12000

마하 1 1 1 1 1

추력(10*N) 12 10 8 6 4

TSFC (g/(kN*s)) 44.58 41.87 39.81 38.19 37.3
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(c) 마하수 1.2

(a) 마하수 0.85

(b) 마하수 1

(c)마하수 1.2

그림 11. 고도·속도변수에 따른 추력 및 비연료소모율

고도(m) 0 3000 6000 9000 12000

마하 1.2 1.2 1.2 1.2 1.2

추력(10*N) 14 12 9 7 5

TSFC (g/(kN*s)) 44.93 42 39.84 38.16 37.23
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그림 11과 표 3의 시뮬레이션에서 고도증가로 추력이 약 20% 감소하

고, 비연료소모율이 5% 감소하였다. 속도 증가로 추력이 약 13% 증가

였고, 비연료소모율이 0.27% 감소하였다. BMT 120 KS 엔진의 고도와

속도의 변화에 따라 추력 및 비연료소모율의 관계를 알 수 있다.

3.3 F100-PW-229 가스터빈 엔진

항공기 엔진이 개발된 후 열역학, 내부의 복잡한 흐름 등 기존의 엔진들

의 특성들이 연구되어 향상된 성능으로 이어졌다. 이러한 기술 발전은 재

료 과학, 제조 기술 및 냉각기술의 발전과 함께 엔진 효율을 증가시켰다.

특히, 높은 압력비, 높은 터빈 입구 온도의 기술 발전으로 더 효율적인 엔

진 설계가 이루어졌다.

F-14 톰캣과 F-15 이글 전투기에 대한 제안서를 제출한 미국 육군의 요

청에 따라 F-100 버전이 개발되었다. 이 엔진은 7200개 이상의 다양한 버

전으로 제작되었으며, 현재 전 세계 23개 국가에서 사용하고 있으며,

F100-PW-229로 만들어졌다[22,23]. 우리나라 전투기인 F-15K 및 F-16C/D

에도 이 엔진을 도입하여 운영하고 있다.

그림 12. F100-PW-220/-220E[24]

그림 12는 F100-PW-229 엔진으로 2축 압축 엔진으로 되어있다. 저압 압

축기, 고압 압축기, 연소기, 저압 터빈, 고압 터빈, 노즐로 구성되어 있다.
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공기는 압축기에서 유도되고 압축되어 연소실에서 점화된다. 터빈은 연소

기에서 나오는 뜨거운 가스를 팽창시킨다. 노즐은 뜨거운 가스를 팽창시켜

운동에너지를 증가시키고 추진력을 위한 추력을 만들어낸다.

1) 기본모델 성능해석

엔진구성품 성능덱 데이터는 상업적 및 군사적 기밀성으로 인해

F100-PW229 엔진의 동작에 대한 정확한 모델링을 사용할 수 없다. 따

라서 F100-PW229 엔진과 동등한 성능으로 알려진 “F100-EQ” 엔진의

공개 문헌의 데이터를 사용하였다[25].

표 4. F100-PW229 입력변수

입력변수 설정값

Ambient temperature 288K

Intake pressure ratio 0.99%

Mixed efficiency 0.5

Design nozzle petal 25

HPC efficiency 0.88%

Ambient pressure 101.325kPa

Burner exit temperature 1650 K

Bruner pressure ratio 0.99%

Mass flow 111.5 kg/s

HPT efficiency 0.87%
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그림 13은 F100-PW-229 터보팬 엔진 사이클 해석을 위한 개략적인

모델을 나타낸다. 2개의 압축 스풀을 가지고 있으며, 스테이션 지점

(2-3)은 압축기 입구와 출구, 스테이션(31-41)은 연소기 입구와 출구,

스테이션(41-45)은 터빈 입구, 스테이션(7-8)은 노즐 입구와 출구이다.

그림 13. Gasturb 터보 팬 엔진



- 30 -

(a) T-S 다이어그램 (b) 추력 및 연료비소모율

그림 14. F100-PW229 엔진 설계점 해석

그림 14(a)에서 압축된 공기는 온도 1600K까지 상승 후 터빈을 통해 일하

고 49번까지 내려와 5번에서 배출된다. 그림 14(b)에서 엔진의 추력은

79.02KN으로 계산되었으며, 비연료소모율은 22.68(g/(kN*s)이었다. 이는 참고문

헌의 데이터(79.18)과 유사하여 기본모델 선정이 타당하였다.
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2) 탈 설계점 해석

(a) Low Pressure Compressor

(b) Low Pressure Turbine

그림 15. F100-PW-229 Low spool 탈 설계점
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(a) High Pressure Compressor

(b) High Pressure Turbine

그림 16. F100-PW-229 High spool 탈 설계점
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그림 15,16은 성능덱 데이터를 적용으로 Gasturb Standard Map을 스케

일링하여 해석하였다. 엔진 회전수 100% 일 때 그림 15 저압 압축기

맵에서 y축의 Pressure Ratio P13/P2는 그림13의 스테이션 13번이 2번

보다 압축비가 3배 많다는 걸 의미한다. 이때 x축의 질량 유량은

110kg/s이다. 그림 16 고압 압축기의 압축비가 9배 높으며, 질량 유량

이 10kg/s라는 것을 알 수 있다. 노란색이 아닌 부분을 탈 설계점이라

고 한다. 탈 설계점에서 isentropic 맵을 따라 공기의 양과 각 스테이션

의 압축비를 확인할 수 있다. 저압과 고압 터빈도 isentropic 맵에서 각

스테이션의 압축비와 질량을 알 수 있다.

3) 속도 및 고도변수에 따른 해석

BMT 120 KS 마이크로 터빈엔진과 동일한 조건으로 설정하여 계산하

였다.

표 5. 고도·속도변수에 따른 추력 및 비연료소모율

(a) 마하수 0.85

(b) 마하수 1

(c) 마하수 1.2

고도(m) 0 3000 6000 9000 12000

마하 0.85 0.85 0.85 0.85 0.85

추력(KN) 77.74 62.14 46.9 33.92 22.79

TSFC (g/(kN*s)) 30.03 29.07 28.95 29.07 29.24

고도(m) 0 3000 6000 9000 12000

마하 1.2 1.2 1.2 1.2 1.2

추력(KN) 82.44 70.54 56.18 41.94 28.58

TSFC (g/(kN*s)) 34.05 31.78 30.60 30.26 30.31

고도(m) 0 3000 6000 9000 12000

마하 1 1 1 1 1

추력(KN) 80.32 65.86 50.66 37 24.99

TSFC (g/(kN*s)) 31.54 30.56 29.54 29.57 29.70
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(a) 마하수 0.85

(b) 마하수 1

(c) 마하수 1.2

그림 17. 고도·속도변수에 따른 추력 및 비연료소모율

그림 17과 표 5의 시뮬레이션에서 고도증가로 추력이 약 20% 감소하
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였다. 비연료소모율은 마하 1 이하에서는 6000m까지 감소하다 9000m

에서 소폭 상승하였다. 마하 1.2에서는 고도증가에 따라 비연료소모율

이 점진적 감소하였다. 마하수 증가에 따라 추력이 10% 증가하였고, 비

연료소모율이 5% 증가하였다. F100-PW-229 엔진의 고도와 속도의 변

화에 따라 추력 및 비연료소모율의 관계를 알 수 있다.

3.4 결론

BMT 120KS 마이크로 가스터빈 엔진과 F100-PW-229 엔진의 설계점에

서의 T-S 다이어그램을 통해 압축된 공기의 상승온도와 터빈을 회전시키

면서 배출되는 온도를 확인할 수 있었다. 또한, 설계점에서의 추력과 비연

료소모율도 계산하였다. Gasturb Standard Map을 스케일링하여, 탈 설계

점에서의 isentropic 맵에서 각 스테이션의 압축비와 질량을 확인할 수 있

었다.

BMT 120KS 마이크로 가스터빈 엔진은 고도증가로 추력이 약 20% 감소

하였다. 비연료소모율이 5% 감소하였다. 고도증가에 따라 공기 밀도가 작

아지므로 질량도 작아져서 감소하는 결과를 알 수 있다. 속도 증가로 추력

이 13% 증가하였으며, 비연료소모율이 0.27% 감소하였다. BMT 20KS 마

이크로 가스터빈 엔진은 고도가 높고 속도가 빠를수록 비연료소모율이 좋

았다.

F100-PW-229 엔진도 고도 증가로 추력이 20% 감소하였고, 비연료소모

율은 마하 1이하에서는 고도 6000m까지 감소하다가 9000m에서 상승하여,

마하 1 이하에서 고도 6000m까지 비연료소모율이 좋은 엔진 운용구간이라

는 것을 알 수 있었다.
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Ⅳ. 터빈 냉각

4.1. 개요

시장에서 경쟁력을 유지하기 위해서는 터빈이 신속하게 상승 및 하강하

고, 신속하게 시동 및 정지하며, 배출 규제를 준수하면서 낮은 출력으로 전

환되는 것을 견딜 수 있도록 설계되어야 한다. 엔진의 항공학, 열역학, 기

계적 상호작용을 더 많이 이해하며 더 정확한 열전달의 예측과 냉각 흐름

을 이해하는 것이 현대 엔진 설계에 중요한 사항이다. 이러한 문제의 중요

성은 엔진이 중요한 임무를 수행하는 항공 분야에서 특히 두드러져 왔다.

게다가, 가스터빈 엔진들은 열역학 효율의 한계들을 넘어서도록 독려받고

있다. 이는 아주 높은 작동 압력 비율과 터빈 입구 온도에서의 열역학적

효율이다. 그 결과, 엔진의 효율적인 냉각 디자인과 엔진 환경에 관한 탐구

및 시뮬레이션이 필요하다. 이는 아주 높은 온도의 기체 요소들의 만족스

러운 수명을 위함이다[26]. 터빈 냉각기술 개발은 고급 가스터빈 열역학적

효율 및 전력 생산을 증대시키는 것에 중요한 역할을 하고 있다[27].

최근에 개발된 고효율 고성능 가스터빈 엔진은 터빈 입구 온도가 재료의

운용한계 온도를 훨씬 웃도는 1,400°C 이상에서 운용되고 있다. 이에 따라

부품의 파손 방지 및 안정적인 운용을 위하여 냉각기술 연구가 필수적으로

이루어져야 한다[28].

4.2. 터빈

터빈은 연소실에서 나온 배기가스로부터 속도 에너지를 대부분 흡수하여

압축기를 구동시키는 기계적인 에너지로 변환시키는 장치이며, 연소실 배

출구 뒤쪽에 위치한다. 터빈은 인렛가이드 베인(터빈노즐)과 터빈로터로 구

성되어 있다.



- 37 -

(a) 터빈 위치[29]

(b) 터빈 노즐 (c) 터빈 로터

(d) 터빈 assembly

그림 18. 엔진 터빈 구성품
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터빈 노즐은 연소실 바로 뒤쪽과 터빈 블레이드 앞쪽에 있어 연소실에서

발생하는 열에너지가 높은 속도로 방출될 수 있도록 일정한 각도로 여러

노즐이 장착되어 있다. 터빈 로터의 구성요소는 축과 휠이다. 터빈 노즐을

지난 배기가스는 터빈 휠의 블레이드에 작용하여 로터가 빠른 속도로 회전

할 수 있게 한다. 터빈 노즐과 터빈 로터는 매우 높은 열에 노출되어 있으

며, 이 장치들의 수명을 고려한다면 이 장치들에 대한 냉각은 필수이다

[30]. 다음 장에서는 터빈 노즐과 로터의 냉각으로 추력과 비연료소모율을

연구한다.

4.3 터빈 냉각에 따른 추력 및 비연료소모율 변화

1) BMT 120KS 마이크로 가스터빈

BMT 120 KS 마이크로 터빈엔진의 기본모델을 바탕(설계점)으로 엔진

의 터빈 입구 온도, 노즐의 냉각비, 로터 블레이드의 냉각비의 효율 변

화가 추력에 미치는 영향을 해석하였다. 터빈의 냉각비 1% 증가에 따라

추력의 변화는 없었다.

표 6. 터빈 냉각에 따른 추력

Turbine Cooling
rate(%)

Rotor 냉각 시
추력(10*N)

NGV 냉각 시
추력(10*N)

15 3 3

16 3 3

17 3 3

18 3 3

19 3 3
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그림 19. 터빈 냉각비에 따른 추력

비연료소모율은 터빈의 로터냉각비 1% 증가에 따라 비연료소모율이 약

0.35% 증가하였고 노즐냉각비 1% 증가에 따라 0.1% 감소하였다.

표 7. 터빈 냉각에 따른 비연료소모율

Turbine Cooling
rate(%)

Rotor (kN*s) NGV (kN*s)

15 38.114 36.975

16 38.237 36.935

17 38.375 36.898

18 38.529 36.864

19 38.701 36.833
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그림 20. 터빈 냉각비에 따른 비연료소모율

2) F100-PW-229 가스터빈 엔진

F100-PW-229 엔진의 기본모델을 바탕(설계점)으로 엔진의 터빈 입구

온도, 노즐의 냉각비, 로터 블레이드의 냉각비의 효율 변화가 추력에 미

치는 영향을 해석하였다.

표 8. 터빈 냉각에 따른 추력

Turbine Cooling
rate(%)

Rotor 냉각 시
추력(KN)

NGV 냉각 시
추력(KN)

15 20.83 21.1

16 20.62 20.92

17 20.4 20.74

18 20.17 20.55

19 19.93 20.37
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그림 21. 터빈 냉각비에 따른 추력

그림 21은 기본모델에서 터빈 로터 냉각비 1% 증가에 따라 추력이 1%

∼1.18% 감소하였고, 노즐 냉각비 1% 증가에 따라 0.85%∼0.87% 감소

하였다.

그림 22의 비연료소모율은 로터 냉각비 1% 증가 시 비연료소모율이

0.26∼0.2% 감소하였고, 노즐 냉각비 1% 증가에 따라 0.46% 감소하였

다.

표 9. 터빈 냉각에 따른 비연료소모율

Turbine Cooling
rate(%)

Rotor (kN*s) NGV (kN*s)

15 28.299 27.946

16 28.223 27.817

17 28.152 27.688

18 28.087 27.56

19 28.029 27.432



- 42 -

그림 22. 터빈 냉각비에 따른 비연료소모율

4.4 결론

BMT 120 KS 마이크로 터빈 엔진의 터빈냉각비에 따른 추력 변화는 없

었다. 그러나 노즐냉각비 1% 증가에 따라 비연료소모율이 0.1% 감소하였

고, 로터 냉각비 1% 증가에 따라 비연료소모율이 0.35% 증가하여, BMT

120 KS 마이크로 터빈엔진의 엔진 성능을 위해 노즐 냉각의 관한 설계를

연구 해야 한다는 결론을 얻었다.

F100-PW-229 엔진은 로터 냉각비 1% 증가에 따라 추력이 1∼1.18% 감

소하였고, 노즐 냉각비 1% 증가에 따라 0.85∼0.87% 감소하였다. 비연료소

모율은 로터 냉각비 1% 증가 시 추력이 0.26∼0.2% 감소하였고, 노즐 냉

각비 1% 증가에 따라 0.46 감소하였다. F100-PW-229 엔진의 효율적인 엔

진 설계를 위해 노즐 냉각에 관한 연구가 필요하다는 결론을 얻었다.
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Ⅴ. 애프터버너 비연료소모율

5.1 개요

애프터버너는 제트 엔진의 추력 강화용 장치로 후 연소기라고도 쓰이며,

항공기 이륙 및 상승 성능을 향상시키고 음속 장벽을 넘어 가속하거나 군

사 환경에서 전투 성능을 향상시키기 위해 제트 엔진의 추력을 증가시키는

수단이다. 물론 더 크고 강력한 엔진을 만들어 추력을 단순히 높일 수 있

지만, 더 큰 엔진은 무게, 전면 영역 증가, 전반적인 연료 소비 등을 초래

하는 단점이 있다. 애프터버닝은 단기간 추력 증강에 매우 좋은 수단이라

고 할 수 있다[31].

애프터버닝은 연료 효율이 매우 낮지만, 대량의 추가 추력을 가능케 하는

최고의 방법이다. 즉, 엔진은 두 가지 모드로 작동할 수 있는데 연료 효율

적이고 추력이 낮은 일반 모드와 연료 효율이 낮고 추력이 높은 애프터버

너 모드가 있다. 이번 장에서는 F100-PW-229 엔진이 애프터버너가 사용

되었을 때, 각 고도별 연료 효율이 어떻게 달라지는지 시뮬레이션하였다.

5.2. 애프터버너 작동원리

현대의 여객기에서 가장 흔한 높은 바이패스 비율 터보팬 엔진은 앞쪽의

큰 팬이 수 톤의 공기를 빨아들이지만, 이 흐름은 연소실을 우회하기 때문

에 높은 출구 속도로 가속되지 않는다. 이 설계의 장점은 바이패스 비율을

높이면 연료 소비량이 감소되는 것인데, 이는 터보팬이 장시간(장거리 상

업용 여객 항공편에 매우 적합함)에 걸쳐 운용될 수 있다는 것을 의미한

다. 단점은 크기가 커지고 항력을 유도한다는 것인데, 이는 민첩한 기동을

요구하는 전투기에는 좋지 않다. 전투기는 엄청난 추력을 제공하는 작고

컴팩트한 엔진을 원한다. 연료 효율은 일반적으로 2차 관심사다. 따라서 애

프터버너는 배기가스를 더 빠른 속도로 가속하는 원리를 자연스럽게 다룬

다. 이는 일반적으로 엔진의 크기를 줄이고 바이패스 비율을 줄이는 것이

다.
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그림 23. 애프터버너 구조

그림 23과 같이 애프터버너는 엔진의 배기가스에 연료를 추가로 분사해서

연소시킨다. 애프터버너의 긴 파이프처럼 생긴 구조물은 실제로는 자세히

보면 표면에 작은 구멍들이 있어 연소화염이 직접적으로 덕트에 닿지 않게

흐름을 만들어주고 코어엔진 바로 뒤에 프레임홀더와 제트 파이프,

Variable 노즐이 있다.

애프터버닝은 터빈 단계에 의해 배출되는 뜨거운 배기가스에 여분의 연

료를 주입함으로써 이루어진다. 제트 엔진 내부의 가스는 터빈으로 들어가

기 직전(연소 직후)에 가장 높다. 오늘날 터빈의 진입 온도는 터빈 블래이

드를 만드는 데 사용되는 금속의 녹는점보다 높지만, 터빈 블래이드의 내

부의 복잡한 냉각 덕트와 단일 주조 제조 방법은 블래이드가 손상되지 않

도록 보장한다. 일반적으로 터빈을 통과하고 나가는 뜨거운 가스에 충분한

산소가 포함되어 있어 제트 파이프에 연료를 분사하고, 약간의 스파크로

연료-산소 혼합물을 점화하면 온도가 약 1700°C까지 상승하며, 배기 노즐

을 통과하는 가스 압력의 상승 속도가 증가한다[32].
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5.3. 애프터버너 사용 시 고도별 비연료소모율

애프터버닝은 자연적으로 연료 소비 패널티를 발생시키기 때문에 애프터

버닝이 일반적으로 짧게 사용된다. 제트 엔진의 압축기의 목적은 효율적인

연소를 위해 유입 공기의 압력을 최적의 압력으로 올리는 것이다. 터빈 단

계에 의해 팽창된 후에는 가스의 압축 정도가 낮아져서 압축기와 터빈 사

이의 연소실에서처럼 연료가 효율적으로 연소하지 않는다. 비효율적인 연

소로 인한 연료 소비량이 증가하지만 애프터버너를 사용하는 이유는 이동

거리 시간 단축 및 전투기 기동 능력이 상향되기 때문이다. 좀 더 효율적

인 애프터버닝을 관찰하기 위해, F100-PW-229 엔진을 대상으로 표 4의

설계값으로 각 고도 및 속도별 비연료소모율 및 추력을 시뮬레이션하였다.

표 10. 지상에서 애프터버너 On/Off 시 추력 및 비연료소모율

표 10은 지상에서 애프터버너 사용 유무에 따른 추력과 비연료소모율의

차이를 나타낸 것이다. 애프터버너를 사용 시 비연료소모율이 167% 증가

하였고 추력도 62.1% 증가하였다. 비록 비연료소모율의 변화가 높았지만,

항공모함에 주기되어 있는 전투기가 짧은 거리를 이륙하기 위해 최대 추력

이 필요하며, 불 특정한 항공기가 군사 한계점까지 도달하는 상황이 있을

시, 최대속력으로 출격하여 영공을 방위하기 위해 애프터버닝은 매우 필요

한 작전요소이다.

애프터 버너 Off 애프터 버너 On

추력(KN) 72.09 116.86

비연료소모율
(g/(kN*s)

19.54 52.31



- 46 -

(a) 비연료소모율

(b) 추력

그림 24. 마하 0.8에서 애프터버너 on/off 따른 각 고도별 비연료소모율
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(a) 비연료소모율

(b) 추력

그림 25. 마하 1.0에서 애프터버너 on/off 따른 각 고도별 비연료소모율
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그림 24, 25에서는 속도에 따라 애프터버너 사용 전·후 비연료소모율과 추

력과의 관계를 확인할 수 있다. 그림 24에서 마하 0.8에서 애프터 버너 사

용 시 애프터 버너 사용 전보다 비연료소모율은 210∼230% 증가하였고,

비연료소모율이 가장 적은 고도 최저점은 10000m였다. 추력은 195∼203%

증가하였다. 그림 25에서 마하 1.0에서 애프터 버너 사용 시 비연료소모율

은 203∼222% 증가가 되었고 고도 최저점은 15000m이었다. 추력은 206∼

217% 높았다.

5.4. 결론

이번 장에서 애프터버너 사용 여부에 따라 각 고도별 비연료소모율을 시

뮬레이션하였다. 지상에서 애프터버너를 사용 시 비연료소모율이 167% 증

가하였고 추력도 62.1% 증가하였다. 같은 고도에서 마하 0.8에서 애프터버

너를 사용하는 것보다 마하 1.0에서 작동하는 것이 비연료소모율 변화를

해석하였을 때 더 효율적이였다. 또한, 속도 변화가 커지면 비연료소모율이

작아지는 고도 최저점은 높아졌다. 속도가 증가하였을 시 애프터버너를 사

용하였을 때 각 고도별 추력은 증가하였다.
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Ⅵ. 결론

우리나라 항공사 및 한국 공군은 항공기 엔진 부품의 구매과 개조, 그리

고 기술지원 등 항공기 엔진을 운용 유지하는데 많은 예산을 사용하고 있

다. 제작사로부터 도입된 엔진은 기술이전이 어려우므로 엔진 운용유지에

필요한 기술지원은 전적으로 제작사에 의존하고 있다.

낮은 연료소비율을 갖은 엔진은 많은 경제적 이득을 가져다주기 때문에

오늘날 항공사들은 적은 연료로 높은 추력을 만들 수 있는 엔진을 개발하

기 위해 많은 비용을 투자하고 있다. 이러한 배경으로 본 연구에서는

BMT 120KS 마이크로 가스터빈 엔진 및 F100-PW-229 가스터빈 엔진을

대상으로 정상상태 성능 모델링을 수행하였다. 성능 덱 데이터를 활용하여

설계점 성능을 모델링 하였다. Gasturb 14의 스탠다드 맵을 활용하여 스케

일링 맵을 생성하였고, 이를 활용하여 탈 설계점 성능을 계산하였다. 또한,

BMT 120KS 마이크로 가스터빈 엔진 및 F100-PW-229 가스터빈 엔진의

성능덱 데이터를 통해 다음과 같은 연구를 진행하였다.

첫 번째, 고도와 속도변수에 따라 추력과 비연료소모율의 연구를 진행하

였다. BMT 120KS 마이크로 가스터빈 엔진과 F100-PW-229 가스터빈 엔

진은 고도 상승에 따라 추력이 감소하였고, 속도 상승에 따라 추력이 상승

하였다. BMT 120KS 마이크로 가스터빈 엔진의 비연료소모율은 고도 및

속도 상승에 따라 감소하였다. F100-PW-229 가스터빈 엔진의 비연료소모

율은 고도 상승에 따라 감소하는 경향을 보였으며, 속도증가에 따라 상승

하였다.

두 번째, 터빈의 냉각비율과 관련된 엔진의 주요 변수에 대하여 분석을

수행하였다. 설계점 해석에서 엔진 터빈의 구성품인 로터와 노즐의 냉각

유량비 변화가 추력 및 비연료소모율에 미치는 영향을 분석하였으며, 터빈

로터의 냉각 유량비 보다 터빈 노즐 냉각 유량비가 추력과 비연료소모율에

더 큰 영향을 주었다.

마지막으로 F100-PW-229 가스터빈 엔진 애프터버너 사용 전·후 속도 및

고도변수의 변화 시, 추력과 비연료소모율을 비교하였다. 애프터버너를 사

용하게 되면 비연료소모율은 203∼230% 증가하였고, 동일한 고도에서는

높은 속도에서 애프터버너를 사용하는 것이 더 효율적이었다. 속도를 높였
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을 시 애프터버너를 사용하면 더 높은 추력을 얻었다.

엔진의 각 구성품의 성능선도는 다양한 조건에서의 성능시험을 통해 얻

는 자산이기 때문에 엔진 제작사들은 데이터 공개를 매우 꺼린다. 본 연구

를 통하여 얻은 결과를 바탕으로 가스터빈 엔진의 설계점 스케일링 맵을

통한 탈 설계점 연구에 활용할 수 있기를 기대하며, 고도 및 속도의 변수

및 터빈의 냉각비 설계과정과 같은 주요 변수가 엔진의 성능에 미치는 영

향이 고려될 수 있기를 바란다.
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