
한국추진공학회 2011년도 추계학술대회 논문집 pp.325~330 2011 KSPE Fall Conference

- 325 -

  * 부산대학교 항공우주공학과 대학원 

 ** 부산대학교 항공우주공학과

  †교신저자, E-mail: spacecho@pusan.ac.kr

초음속 충동형 터빈 성능개선을 위한 동익 오버랩 최적설계

조종재*† ․ 서종철* ․ 김귀순**

Optimal Design for the Rotor Overlap of a Supersonic 

Impulse Turbine to Improve the Performance

Jongjae Cho*†․ Jongchul Seo* ․  Kuisoon Kim**

ABSTRACT

  A rotor overlap technique was adapted to improve the performance of a axial turbine. The 

technique secured sufficient flow passage by additional height at the rotor tip and hub. especially 

in a supersonic turbine, the technique reduced the chance of chocking in the rotor passage, and 

made to be satisfied the design pressure ratio. However, the technique also made additional 

losses, like a pumping loss, expansion loss, etc. Therefore, a optimization technique was appled 

to maximize the improvement of the turbine performance. An approximate optimization method 

was used for the investigation to secure the computational efficiency. The design variables was 

shape factors of a rotor overlap.  Results indicated that a significant improvement in turbine 

performance can be achieved through the optimization of the rotor overlap. 

초       록

  동익 오버랩은 축류 터빈의 성능향상을 위해 적용되며, 동익의 익단과 익근에 추가적인 높이를 적

용함으로써 충분한 유로를 확보할 수 있다. 특히, 초음속 터빈에서는 동익 유로에서의 질식 가능성을 

줄이며, 설계 압력비를 구현할 수 있도록 한다. 하지만 동익 오버랩을 적용하면, 펌핑손실, 확산손실 

등의 추가적인 손실이 동반된다. 따라서 터빈 성능향상을 최대화하기 위해 최적화 기법을 적용하였

으며, 최적화 과정의 효율성을 위해 근사 최적화 기법을 사용하였다. 설계변수는 동익 오버랩의 형상변

수이다. 연구결과를 통해, 최적화된 동익 오버랩에 의한 상당한 터빈 성능향상을 확인할 수 있었다.    

  

Key Words: Rotor Overlap(동익 오버랩), Turbine Performance Improvement(터빈 성능향상), 

Optimization(최적화)

1. 서    론

 터보펌프를 구동하는 터빈은 낮은 효율에도 불
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구하고 소형, 경량이면서 높은 출력을 낼 수 있

는 초음속 축류 터빈이 주로 사용된다[1].

  일반적으로 축류 터빈은 제작·조립 시의 공차

와 노즐-동익의 열팽창을 고려하면서, 터빈 각 

단 간극에서 유동 확산, 충분한 유로 확보를 위

해 동익의 유로 면적이 노즐 또는 정익에 비해 

크도록 동익의 익단과 익근에 오버랩(overlap)을 

적용한다. 특히, 초음속의 노즐 또는 정익 출구 

유동을 갖는 터빈에서 동익에 적용되는 오버랩

은 동익에서의 유동 질식(chocking) 가능성을 줄

이고, 충동형 초음속 터빈의 설계압력비 구현하

며, 초음속 유동의 직진성에 따른 유로를 확보하

는데 도움을 준다[2]. 하지만 터빈의 동익에 적

용되는 오버랩에 의해 정체유동 영역이 늘어나

므로 추가적인 펌핑(pumping) 손실이 발생하며, 

오버랩 영역으로 노즐 또는 정익의 출구 유동이 

확산됨에 따라 확산(expansion) 손실 또한 증가

한다. 그리고 오버랩에 의해 노즐 또는 정익과 

동익의 높이 단차가 발생하고 동익의 면적이 증

가하므로 이로 인한 공기역학적 손실 또한 증가

한다. 

  축류 터빈에서의 오버랩에 대한 연구는 그렇

게 많지 않으며, 적절한 오버랩 선정에 대한 연

구는 더욱 소수이다. Stratford[2]는 오버랩을 터

빈 블레이드 적용하면, 주유동과 오버랩 영역의 

정체유동이 혼합(mixing)됨에 따라 추가적인 손

실이 발생되며, 오버랩의 크기가 증가할수록 커

짐을 실험을 통해 확인하였다. 그러나 

Stratford[2]의 실험결과는 고정된 2차원 초음속 

익렬을 이용한 것으로 실제 사용되는 회전하는 

3차원 터빈 유동과는 조건에서 큰 차이를 보이

며, 이를 일반적으로 적용하기에는 무리가 따른

다. Kalmykovi[3]의 설계 보고서에 따르면, 오버

랩은 일반적으로 동익의 익단에 1~2 mm, 익근

에 0~1 mm를 경험적으로 적용한다고 언급하고 

있다. 

  초음속 터빈의 경우, 축대칭 노즐이 환형 캐스

케이드 노즐에 비해 동등 또는 동등이상의 성능

을 나타낸다고 알려져 다수의 초음속 터빈에서 

이를 채용하고 있다[4][5]. 하지만 축대칭 노즐의 

경우, 노즐 출구 유동 단면이 타원형이므로, 노

즐 출구 유동이 동익 입사면에 고르게 분포되지 

못한다는 단점이 있다. 이에 반해, 환형 캐스케

이드 노즐은 축대칭 노즐과는 달리 노즐 출구 

유동이 동익에 입사면에 고르게 분포되는 장점

이 있다. 하지만 노즐 유로를 따라 환형으로 휘

어지는 노즐 형상으로 인해 노즐 윗벽면(tip)에

서는 압축파가 아랫벽면(hub)에는 팽창파가 발

생하므로 노즐 출구 유동이 균질하지 못하고, 아

랫벽면 유동의 과대팽창으로 유동박리가 발생할 

수 있다는 단점이 있다[6]. 

  이러한 각 노즐 형상에 따른 장점을 채용하고 

단점을 극복하기 위해, 본 연구에서는 초음속 충

동형 터빈에 사각 단면을 갖는 직선형 노즐을 

채용하였다. 그리고 초음속 충동형 터빈의 최적 

동익 오버랩을 설계하여, 성능향상을 극대화하기 

위해 최적화 기법을 적용하였다. 최적화 과정을 

효율성을 위해 근사최적설계(approximate opti- 

mization) 기법을 사용하였다. 최적설계 상용 프

로그램인 iSIGHT
TM(Engineous Software Inc.)를 

최적화 과정에 이용하였으며, 형상 모델링 및 격

자생성은 상용 프로그램인 GambitTM (Fluent 

Inc.)을 사용하였다. 유동해석은 상용 프로그램인 

FLUENTTM(Fluent Inc.)를 이용하였다. 그리고 모

든 최적화 과정이 자동적으로 실행될 수 있도록 

각 프로그램을 통합하였다.

2. 본    론

2.1 터빈제원

  본 연구에 적용된 1단형 초음속 충동형 터빈

은 Fig. 1과 같이 1개의 노즐 영역과 1개의 동익 

영역으로 구성되어있다. 동익은 익단에서의 누설

손실을 방지하기 위해 슈라우드형으로 설계되었

다. 터빈 압력비(PR)는 18.3, 입구온도는 373 K

이며, 운용 회전수는 6148 rpm 이다. 

2.2 계산조건

  전산해석은 터빈 유동을 정상상태로 가정한 

후, 1개의 노즐에 해당하는 영역을 주기조건

(periodic condition)으로 적용하여 수행되었다. 
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회전부와 정지부의 곙계면에서는 미끄럼 격자

(sliding mesh)기법을 사용하였다. 

  계산에서는 상용 유동해석 프로그램인 FLU- 

ENT
TM를 사용하였다. 3차원 압축성 Navier- 

Stokes 방정식 해법을 이용하였으며, 3차의 공간

정확도를 갖는 MUSCL기법[7]을 적용하였다. 그

리고 난류 처리를 위해 재순환유동 및 박리유동

의 예측성능이 뛰어난 것으로 보고되고 있는 2

방정식 모델인 RNG k-ε모델[8]을 사용하였으며, 

벽면에서는 비평형벽함수(none-equilibrium wall 

function)기법을 적용하였다. 계산에 사용된 총 

격자의 개수는 약 37만개이다. 그리고 Moffitt[9]

의 실험결과와 전산해석결과를 비교하여, 본 전

산해석에 사용된 FLUENT
TM의 신뢰성을 검증하

였다[10].

Fig. 1 Computational Domain 

2.3 근사최적화 기법

  근사최적화 기법은 선정된 설계변수를 바탕으

로 적절한 설계변수 분포를 선택하는 실험계획

법(Design of experiments, DOE)과 실험계획법

을 통해 만들어진 설계변수 분포와 목적함수 사

이의 관계를 수학적 모델로 근사화하여 근사면

을 모델링하는 근사해석모델 기법, 그리고 근사

해석모델 기법으로 만들어진 근사면에 대해 최

적화를 수행하는 최적화 기법으로 구성된다.

  실험계획법으로는 설계영역 내의 실험점들을 

균일하게 분포되도록 선택하는 Optimal latin 

hyper cube[11] 방법을 이용하였으며, 총 44개의 

샘플점을 선정하였다. 인텔 코어 i7 프로세서를 

사용하여 계산한 결과, 샘플점 하나당 약 420분

이 소요되었다. 근사해석모델 기법으로는 널리 

사용되고 있는 반응표면모델 기법(Response 

surface model)[12]을 이용하였다. 최적화 기법으

로 경사탐색 알고리즘(Gradient based algori- 

thm)과 달리 여러 지점의 국부적인 최적값을 구

분할 수 있으며, 최적화의 수렴성, 신뢰성 그리

고 안정성 등이 뛰어나 가장 널리 사용되고 있

는 유전자 알고리즘(Genetic algorithm)을 이용

하였다. 생성된 반응면의 신뢰성은 수정결정계수

(
 )를 이용하여 판단하였으며, 수정결정계수 

값이 1에 근접할수록 반응면은 실제함수에 근접

하다고 할 수 있다.

2.4 설계변수 및 목적함수

  초음속 충동형 터빈의 성능향상을 최대화하기 

위한 동익 오버랩의 최적 형상을 도출하기 위해 

Fig. 2와 같은 설계변수를 적용하였다. 설계변수의 

개수를 최소화하여 최적설계과정에서의 소요시간

을 줄이기 위해 총 4개의 설계변수를 사용하였다. 

선택된 설계변수는 동익 익근 및 익단의 오버랩 

높이(δhub, δtip)와 익근 및 익단 오버랩의 확산각(χ

tip, χhub)이다. 동익 익근 및 익단의 오버랩 높이는 

노즐 출구의 높이(zh)로 나누어 무차원화하였다. 

각 설계변수들에 대한 제약조건은 Eq. 1과 같으

며, 제약조건은 기존의 선행연구를 참고하여 정

하였다. 최적화의 목적함수는 Eq. 2와 같이 질량 

가중 평균(Mass-weighted average)된 정효율(ηts, 

Total to static efficiency)을 최대화하는 것이다. 

Fig. 2 Geometric Design Parameters for 

Optimization
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Subject to

0.0 ≤ δtip/zh, δhub/zh ≤ 10.0
 (1)

0.0° ≤ χtip, χhub ≤ 10.0°

Maximize 

 
      ∘

∘
    (2)

 3. 결과 및 고찰

  생성된 반응표면의 정효율에 대한 수정결정계

수 값은 0.993으로 허용치인 0.9 보다 크게 나타

났다. 따라서 생성된 반응표면을 기반으로 최적

설계를 수행하였다.

  실험계획법을 통해 획득한 설계변수에 따른 목

적함수 값을 바탕으로, 설계변수들이 목적함수에 

미치는 영향을 Table 1에 표시하였다. 동익 익단 

오버랩의 높이가 정효율의 변화에 미치는 영향이 

가장 크며, 그 다음으로 동익 익근 오버랩 확산각

의 영향이 큰 것을 알 수 있다. 그리고 상대적으

로 동익 익근 오버랩 높이의 영향은 크지 않음을 

δtip/zh δhub/zh χtip χhub

ηts 45.0 8.4 20.8 25.7

Table 1. Influence of Design Variables on Objective 

Functions(%)

  

Fig. 3 Supersonic Impulse Turbine Shape (Left: 

Baseline Case, Right: Optimized Case)

  

Fig. 4 Pathlines Around Rotor (Left: Baseline 

Case, Right: Optimized Case)

알 수 있다. 동익 익단 오버랩의 영향이 익근의 

오버랩보다 크게 나타나는 것을 볼 수 있는데, 이

는 기존의 연구결과와도 부합된다[13]. 

  Figure 3은 기준모델과 최적설계모델의 동익 

오버랩의 형상이며, Fig. 4는 각 경우의 1단 동

익 오버랩에 따른 터빈 내부의 유선을 나타낸 

결과이다. Fig. 3(a)은 동익 오버랩을 적용하지 

않은 경우이다. 여기서 확인할 수 있듯이, 노즐 

출구 유동이 노즐과 동익 사이의 축 간극에서 

확산되는 것을 알 수 있으며, 이러한 유동의 확

산으로 슈라우드(Shroud)와 터빈 내벽의 팁 간

극 사이로 유동이 누설된다. 노즐 출구의 유동량

은 발생되는 터빈의 출력과 직결되므로, 이와 같

은 누설유동은 터빈의 출력 감소로 이어진다. 그

리고 익단 부근의 유로에서 강한 2차 유동이 발

생하는 것을 볼 수 있다. Fig. 3(b)의 최적설계된 

동익 오버랩을 적용한 경우로 익단과 익근으로 

노즐 출구 유동이 확산되면서, 누설유동이 Fig. 

3(a)보다 줄어든 것을 알 수 있다. 그리고 익단 

부근의 유로에서 발생한 2차 유동의 강도가 Fig. 

3(a)보다 약해진 것을 볼 수 있다.

  Table 2는 기준모델과 최적설계된 모델의 동

익 팁 간극 사이에서의 누설유동량을 나타낸 것

Case Mass Flow Ratio (%) % Reduction

Baseline 12.09 0.0

Optimized 6.09 -49.6

Table 2. Rotor Tip Leakage Mass Flow Rate 
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(a) Baseline Case

(b) Optimized Case

Fig. 5 Contours of Absolute Mach Number

이다. 오버랩을 적용하지 않은 기존모델의 경우

는 동익으로 유입되는 전체 질량유량의 12.09%

가 누설되며, 최적설계된 모델의 경우는 전체 질

량유량의 6.09%가 누설된다. 이는 기존모델에 비

해 팁 간극으로 누설되는 유동이 49.6% 줄어든 

결과이다. 그리고 팁 간극의 누설유동이 줄어들

고 상대적으로 동익 유로 쪽으로 많이 유입됨에 

따라 터빈의 출력 상승효과를 예상할 수 있다. 

  Figure 5는 동익의 높이가 50%인 단면의 절대

마하수를 나타낸 것이다. Fig. 5(a)는 기준모델의 

경우로 노즐 출구단에서 노즐 출구유동의 과대

팽창으로 경사충격파가 발생하는 것을 볼 수 있

다. 그리고 노즐 출구유동이 뭉툭한 익렬 앞전과 

맞나 궁형충격파(Bow shock)가 생성되는 것을 

관찰할 수 있다. 익렬 입구를 지난 유동은 압력

Case Baseline Optimized % Ch.

Specific Work 

(kJ/kg)
81.86 91.97 12.4

Total to Static 

Efficiency (%)
39.29 43.53 10.8

Total Pressure 

Loss
0.125 0.137 9.6

Table 3. Turbine Performances

면(Pressure surface)에서 압축파(Compression 

wave)에 의해 감속되고 흡입면(Suction surface)

에서는 팽창파(Expansion wave)에 의해 가속된

다. 흡입면 60%지점에서 흡입면의 가속된 유동

은 급격한 유동방향 전환에 의해 유동박리가 발

생하는 것을 관찰할 수 있다. 그리고 익렬 뒷전

에서 후류(Wake)가 나타나는 것을 볼 수 있다. 

Fig. 5(b)는 최적설계된 모델의 경우로 오버랩에 

의해 충분한 동익 유로가 확보되고 설계압력비

에 근접하게 됨에 따라 노즐 출구유동이 Fig. 

5(a)에 비해 더 많이 가속되는 것을 알 수 있다. 

따라서 익렬의 앞전에 발생하는 궁형충격파의 

강도도 역시 강하게 나타나며, 동익 유입유동의 

속도가 증가함에 따라 흡입면에서 발생하는 유

동박리가 Fig. 5(a)에 비해 앞서 나타난다.  

  Table 3은 각 오버랩에 따른 비출력(specific 

work), 터빈에서의 정효율, 그리고 동익 유로 내

에서의 전압력 손실을 나타낸 것이다.  Table 3

에서 알 수 있듯이 최적설계된 동익 오버랩의 

적용으로 팁 간극 사이의 누설유동이 줄어들고, 

더 많은 유동이 터빈 익렬 유로로 유입됨에 따

라 터빈에서 발생하는 비출력이 기준모델 대비 

12.4% 증가하였다. 정효율 역시 최적설계된 오버

랩을 적용한 경우가 기준모델에 비하여 약 

10.8%가 상승하였다. 하지만 기존모델이 비해 설

계압력비에 근접함에 따라 빨라진 노즐 출구유

동에 의한 강한 익렬 앞전 충격파, 동익 유입유

동의 가속으로 인한 앞선 유동박리의 발생, 증가

된 동익 표면적으로 인한 공력손실 증가 등으로 

동익 내의 전압력 손실 또한 9.6% 증가하였다.   
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4. 결    론

  축류 터빈의 설계변수 중의 하나인 동익 오버

랩은 터빈의 제작 및 유동 성능 상의 이유로 적

용된다. 본 연구에서는 이러한 동익 오버랩을 적

용하여 초음속 충동형 터빈의 성능향상을 극대

화하기 위해 동익 오버랩에 대한 최적설계를 수

행하였다. 

  최적설계결과, 동익 팁 간극으로 누설되는 유

동이 기존모델에 비해 49.6% 줄어들었다. 그리고  

팁 간극 사이의 누설유동이 줄어들고, 더 많은 

유동이 터빈 익렬 유로로 유입됨에 따라 터빈에

서 발생하는 비출력이 기준모델에 비해 12.4% 

증가하였다. 정효율 또한 기준모델에 비하여 약 

10.8%가 상승하였다. 하지만 기존모델이 비해 설

계압력비에 근접함에 따라 빨라진 노즐 출구유

동에 의한 강한 익렬 앞전 충격파, 동익 유입유

동의 가속으로 인한 앞선 유동박리의 발생, 증가

된 동익 표면적으로 인한 공력손실 증가, 주유동

간의 혼합손실 증가 등으로 동익 내의 전압력 

손실 또한 9.6% 증가하였다.   
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