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            Abstract
          
        

        
          가스터빈엔진 고도시험설비 운용특성탐색 및 설비튜닝 연구와 유량/추력 측정방안 검증을 위한 엔진 시뮬레이션덕트 설계 연구를 수행하였다. 설비 운용특성 검증은 배압/추력 제어가 필요하므로 Spikecone type의 가변노즐을 적용하였으며, 유량검증용 ISO 쵸킹노즐의 추가장착이 가능토록 설계하였다. 시뮬레이션덕트 주유로 면적은 1D Sizing으로 결정하고, 노즐면적변화에 따른 시뮬레이션덕트 내부 유동특성은 1D/CFD 해석으로 조사하였으며, 해석결과로부터 설비운용특성 탐색 및 유량/추력 검증시험을 위한 공기공급부 시험조건을 도출하였다. Spike 노즐 구동부는 시험 전운용 구간에서 공력하중조건을 견디도록 모터, 리니어 볼스크류 등의 부품모델을 선정하였으며, 시험 시 10 mm/s의 이송속도가 가능하도록 설계하였다.

        

        
          
            초록
          
        

        
          A design study of gas turbine engine simulation duct was conducted to investigate the operating characteristics and control gain tunning of the Altitude Engine Test Facility(AETF). The simulation duct design involved testing variable spike nozzle and ISO standard choking nozzle to verify the measurements such as mass flow rate and thrust. The simulation duct air flow area was designed to satisfy Ma 0.4 at the aerodynamic interface plane(AIP) at engine design condition. The test conditions for verifying the AETF controls and measurement devices were deduced from 1D analysis and CFD calculation results. The spike-cone driving part was designed to withstand the applied aero-load, and satisfy the axial traversing speed of 10 mm/s at whole operation envelops.
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      1. 서 론
      가스터빈엔진 고도성능시험에서 신뢰성 있는 성능평가 및 데이터확보를 위해서는 시험설비 제어특성 조정과 및 시험측정에 대한 방안에 검증이 필요하다.

      따라서 가스터빈엔진 운용조건에서의 고도시험설비 제어특성 최적화와 입구유량 및 추력 측정 정밀도에 대한 검증을 엔진적용 성능시험에 앞서 확인해야한다. 엔진 고도시험설비 제어특성 조사 및 조정은 시험엔진 혹은 엔진운용조건 모사를 위한 시뮬레이션 덕트형태의 더미엔진 장착상태에서 가능하다. 유량(Flow rate) 수준이 커서 유량계로 직접 측정이 어려운 엔진입구유량을 레이크프로브(Rake Probe)를 이용하여 압력을 측정하고, 측정값으로부터 유동마하수 및 유량을 계산하는 방법[1-5]과 다양한 방법의 가스터빈엔진 추력 측정기법[6-8]은 기존의 연구문헌에서 보고된 바가 있다. 그러나 연구문헌에서 제시한 유량측정방법은 단일 벨마우스나 벤튜리 유량계를 사용하는 것으로 넓은 유량범위에 대해서 측정정밀도를 확보하기에 어려움을 갖고 있다. 엔진추력측정을 위해서는 입구덕트와 벨마우스 덕트 분리부 (유동공급시험설비와 시험엔진간)에서의 압력항력을 평가하기 위한 압력 측정이 필요하나, 대부분의 연구문헌은 일정수준의 누설이 불가피한 레비린스씰 방식이 적용되어 측정된 압력값이 압력항력의 대표성을 갖는지에 대한 불확실성을 갖고 있는 것으로 평가되고 있다. 따라서, 레비린스씰 방식의 입구덕트 분리부 형상은 추력 측정의 불확도(Uncertainty) 요소로 작용하게 된다.

      본 연구는 가스터빈엔진 고도시험설비의 제어특성 최적화와 엔진 성능측정 정밀도를 검증하기 위한 엔진 시뮬레이션 덕트(Fig. 1)의 설계에 대한 것이다. 시뮬레이션 덕트는 흡입구 덕트(Fig. 2)의 출구와 연결하며, 유량측정용 압력/온도 레이크와 엔진추력측정을 위한 슬립씰 구조부는 흡입구덕트에 적용한다. 압력/온도 레이크 측정위치와 입구덕트의 Contour 형상은 AIP(Aero-dynamic Interface Plane)에서 정확한 측정이 가능하도록 설계하였다[9]. 시뮬레이션 덕트는 엔진 고도시험설비 운용, 제어특성탐색 및 설비튜닝 연구가 가능하도록 구동형 가변노즐을 적용하였다. 가변노즐 스트로크(x_spk)는 최대 200 mm까지 구동 가능하도록 하였다(Fig. 3). 가변노즐은 내부의 Spike-cone이 축방향 구동을 통해 노즐 목면적(Throat Area)을 변화시키는 방식으로 구성하였다. 레이크유량 측정기법의 정밀도 검증을 위하여 ISO규격 ISA 1932 쵸킹노즐[10]을 시뮬레이션 덕트에 장착 가능하도록 설계하였다.

      
        
        

        Fig. 1 
				
        

        
          Modeling of Simulation Duct.
        
        

        

      

      
        
        

        Fig. 2 
				
        

        
          Inlet Duct.
        
        

        

      

      
        
        

        Fig. 3 
				
        

        
          Simulation Duct Cutting View with Nozzle AreaChange.
        
        

        

      

    

    

  
    
      2. 시뮬레이션덕트 주유로 1D Sizing 및 CFD해석
      
        2.1 시뮬레이션덕트 주유로 1D Sizing 및 해석
        시뮬레이션 덕트 주유로는 3 bar, 411 K 유동조건 및 설계유량에서 AIP 유동마하수 0.4를 만족하도록 유동단면적을 결정하였다. 시뮬레이션 덕트 1D 설계결과 및 노즐면적변화에 따른 시뮬레이션덕트 주유로 마하수분포는 Fig. 4에 나타내었다.

        
          
          

          Fig. 4 
				
          

          
            Mach Number Distribution inside Simulation Duct.
          
          

          

        

        Spike-cone의 축방향 구동범위는 0 mm (Fully open) ~ 200 mm (Close)이며, Fig. 4의 해석조건은 Stroke(x_spk) 0, 40, 80, 120, 160 mm 이다. Stroke 에 따른 유량 및 노즐목 면적은 Table.1과 같다. 시뮬레이션 덕트는 운용범위에서 항상 노즐에서 쵸킹되도록 하였으나, 노즐목 면적에 대한 쵸킹유량은 유량함수 (m˙Tt/PtA)의 Analytical한 결과와 다르게 해석되었다. 이는 노즐의 유효(Effective) 목면적이 기하학적 목면적과 다르고, 노즐면적이 임계값 이상에서는 유효노즐 목이 스완넥(Swanneck)에서 결정되기 때문인 것으로 분석되었다. 시뮬레이션 덕트 내부 유동마하수가 감소함에 따라 노즐 목면적과 해석(Analytical) 유량이 유사해지는 경향을 보였다.

        
          Table 1. 
				
          

          
            Simulation duct 1D design results : mass flow rate and nozzle area.
          
          

        

        
          
            
              	Spikecone Stroke
              	
                
                  
                    
                      
                        
                          m
                        
                        ˙
                      
                      /
                      
                        
                          
                            
                              m
                            
                            ˙
                          
                        
                        
                          design
                        
                      
                    
                  
                
                
                   *
                
              
              	Anzl_th/Anzl_th,design
            

          
          
            	0 mm
            	1.00
            	1.00
          

          
            	40 mm
            	0.91
            	0.83
          

          
            	80 mm
            	0.70
            	0.65
          

          
            	120 mm
            	0.49
            	0.45
          

          
            	160 mm
            	0.24
            	0.22
          

        

        
          
            * Mass flow rate(m˙) values in Table 1 are the results of Simulation Duct CFD Calculaltion.
          

        

        

      

      
        2.2 시뮬레이션덕트 주유로 CFD해석
        시뮬레이션덕트 주유로 CFD해석은 엔진입구덕트 전체(정체실(Settling Chamber) + 벨마우스 + 슬립씰덕트 + 입구덕트)[9]와 시뮬레이션 덕트 전체에 대해 수행하였다(Fig. 5). 상류유동 경계조건은 3 bar, 411 K (Pressure Inlet)이며, 시뮬레이션 덕트 출구경계조건을 대기조건(Pressurue Outlet)으로 설정할 수 있도록 노즐출구높이(h) 대비 높이방향으로는 15배, 길이방향으로는 50배 이상이 되도록 격자를 생성하였다. 전산해석은 Fluent V16을 이용하였으며, 2차원 축대칭 조건(2D Axisymmetric)으로 계산하였다. 해석유체는 Air(Ideal Gas)로 선정하였고, 압축성효과를 고려하도록 density-based solver를 선정하였다. 난류모델은 k-ε Realizable 모델을 이용하였다. 해석격자는 정렬격자로 총 격자수는 182,000이었다. 벽근처 격자크기는 100 μm이었으며, y+ = 18 수준이었다.

        
          
          

          Fig. 5 
				
          

          
            Simulation Duct CFD Calculation Region and Grid.
          
          

          

        

        Fig. 6은 Spikecone Stroke (x_spk) 0 mm, 160 mm 조건에서 시뮬레이션 덕트 주유로유동 CFD 해석결과를 보여준다. x_spk = 0 mm, 160 mm 조건에서 노즐목 하류에서부터의 초음속팽창과 노즐출구 유동마하수가 Ma > 1 임을 확인하였다. 그러나 x_spk = 160 mm 에서는 주유로 유동가속이 노즐에서만 발생하여 쵸킹유량이 기하학적 노즐 목면적에 의해 결정된 반면, x_spk = 0 mm 에서는 스완넥(Swanneck) 부분에서의 유효 목면적을 형성하여 쵸킹유량이 결정됨을 알 수 있다. 이러한 해석결과는 2.1절에서 제시한 노즐 목면적과 쵸킹유량 관계(Table 1)의 원인을 설명해준다. 이상의 1D/CFD 해석 결과로부터 엔진시험설비 운용특성탐색 및 제어게인튜닝 시험을 위한 고도시험설비의 시험부의 유량/압력/마하수 조건을 도출하였다.

        
          
          

          Fig. 6 
				
          

          
            CFD Results of Simulation Duct Flow.
          
          

          

        

      

    

    

  
    
      3. Spike 노즐 구동부 설계
      
        3.1 시뮬레이션덕트 구동부 공력하중 계산
        Spike-cone 구동부 부품 선정을 위해서는 구동부에 인가되는 공력하중을 고려해야 한다. Fig. 7은 시뮬레이션 덕트의 노즐구동부 모델링이다. 모터, 리니어가이드 등의 부품은 시뮬레이션 덕트 안쪽케이스(Inner Case) 내부에 장착된다. 구동부에 인가되는 공력하중은 Spike-cone 내/외부 압력차에 기인하며, 아래의 식과 같이 계산하였다(Fig. 8).
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          Fig. 7 
				
          

          
            Spikecone Driving Part.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 8 
				
          

          
            Pressure Contour at Simulation Duct Nozzle Exit.
          
          

          

        

        하중계산 시 Pspk,exit은 CFD결과를 이용하였으며, Pspk,inner는 구동부 부품 부하능력(Load Capacity)의 마진을 고려하여 하중을 보수적으로 계산되도록 주유로 유동전압력과 동일하다고 가정하였다.

        구동부 공력하중은 노즐이 완전 닫힌 상태(x_spk = 200 mm)에서 최대이며, 노즐면적변화에 따른 공력하중은 Table 2에 무차원화하여 제시하였다.

        
          Table 2. 
				
          

          
            Spikecone aerodynamic load with nozzle area variation.
          
          

        

        
          
            
              	Spikecone Stroke
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            	0 mm
            	1.00
            	0.54
          

          
            	40 mm
            	0.83
            	0.58
          

          
            	80 mm
            	0.65
            	0.64
          

          
            	120 mm
            	0.45
            	0.71
          

          
            	160 mm
            	0.22
            	0.77
          

          
            	200 mm
            	0
            	1.00
          

        

        

      

      
        3.2 노즐 구동부품 선정 및 구동부 설계개념
        노즐구동부는 구동모터, 리니어 볼스크류, 리니어가이드, 베어링, 리니어부싱, 모터커플링으로 구성한다(Fig. 9). 시뮬레이션 덕트 구동부의 모터 및 모터지지구조는 상류구조체에 정지상태(Stationary Parts)로 조립되며, 모터의 회전운동을 리니어볼스크류(Linear ball-screw)로 직선 운동으로 변환하여, Spike-cone 구동부(Driving Parts)의 축방향이송이 가능하도록 설계하였다. 구동부의 위치측정을 위한 추가적인 센서없이 정밀한 축방향 위치제어가 가능하도록 본 연구에서는 스텝모터(Stepper Motor)를 활용하였다. 또한 자중에 의한 리니어 볼스크류 축의 처짐과 구동부이송경로 정열불량(Misalignment)을 최소화하기 위하여 3개의 리니어가이드를 지지구조를 적용하였다.

        
          
          

          Fig. 9 
				
          

          
            Schematic of Spikecone Driving Part.
          
          

          

        

        축방향 슬라이딩부에 부싱을 적용하고, 리니어볼스크류 끝단에서 베어링을 이용하여 지지구조와 조립하였다. 모터는 구동부에 인가되는 최대공력하중의 1.2배 수준의 구동력마진을 확보할 수 있는 모델을 선정하였으며, 구동모터의 토크특성을 고려하였을 때 축방향 이송속도는 10 mm/s 까지 가능할 것으로 판단된다.

      

    

    

  
    
      4. 유량측정 검증용 노즐 설계
      엔진성능시험에서 입구유량은 압력과 온도 레이크(Rake) 측정값을 기준으로 계산하며, 이러한 입구유량 측정방식 검증을 위해 표준노즐을 적용한 측정정밀도 비교평가를 수행하도록 하였다. 노즐은 시뮬레이션 덕트 후방에 장착 가능하도록 하였다(Fig. 10)

      
        
        

        Fig. 10 
				
        

        
          ISO Standard Nozzle Attached to Simulation Duct.
        
        

        

      

      유량검증노즐은 ISO규격의 ISA 1932 노즐 설계기준을 준용하였으며, 노즐 β (=Dnzl,th/Dduct)는 0.53으로 선정하였다. 유량측정을 위한 정압력공(Pressure Tap)은 노즐 상류/하류에서 원주방향으로 네 군데(0°, 90°, 180°, 270°) 반영하였으며, 정압력공의 크기는 설계규격을 준용하였다. ISA1932 노즐의 유량 측정 불확도(Uncertainty)는 0.8%(β ≤ 0.60 조건에서) 이하 수준이다[10].

    

    

  
    
      5. 슬립씰 설계 개념 및 Loadcell 측정방안 검증
      
        5.1 슬립씰 설계 개념
        엔진성능시험에서 추력(Thrust)은 입구덕트의 공력하중인 압력항력, 램항력과 엔진어댑터와 연결된 추력측정시스템의 로드셀(Loadcell)을 이용하여 측정한다. 정확한 엔진추력 측정을 위해서는 유동공급시스템 구조부(벨마우스+슬립씰덕트)와 입구덕트의 연결부가 구속이 없는 슬라이딩구조가 되어야 하며, 이 부분에 유동누설을 최소화하기 위하여 3중의 슬립씰을 적용하였다(Fig. 11). 슬립씰 재질은 입구유동 온도조건인 411 K에서 사용가능하며, 표면마찰계수가 작은 PTFE Teflon으로 선정하였다. 슬립씰의 형상은 Fig. 12와 같이 설계하여 씰측면, 슬라이딩면과 절단면에서 유동누설을 최소화할 수 있도록 하였다.

        
          
          

          Fig. 11 
				
          

          
            Slip-seal Duct Concept.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 12 
				
          

          
            Slip-seal Modeling.
          
          

          

        

      

      
        5.2 슬립씰덕트 압력측정을 통한 로드셀 검증
        시뮬레이션 덕트 시험에서 Spike-cone을 이동하여 노즐을 완전히 닫으면(xspk = 200 mm), 슬립씰 덕트부의 P01값 측정을 통해 흡입구덕트와 시뮬레이션 덕트로 구성되는 폐구조에 인가되는 압력하중을 평가할 수 있다. 이러한 압력하중과 추력측정시스템 로드셀(Loadcell) 측정값의 비교를 통하여 추력스탠드(Thrust Stand) 추력측정계통의 정밀도를 평가할 수 있도록 하였다. (Fig. 13, Eq. 2의 V90 = 0 )
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          Fig. 13 
				
          

          
            Schematic of Thrust Measurement using Loadcell.
          
          

          

        

      

    

    

  
    
      6. 결 론
      가스터빈엔진 성능시험 준비과정에서 고도 시험설비의 제어게인 튜닝과 측정기법의 적절성을 시험적 방법으로 검증하기 위한 더미엔진개념의 시뮬레이션덕트 설계연구를 수행하였다. 고도시험설비 운용특성 및 로드셀 추력측정을 검증하기 위해서는 시험물의 배압/추력 변화가 필요하므로, 시뮬레이션 덕트는 가변배기노즐을 적용하였으며, Spike-cone 축방향 이동에 따라 노즐면적이 가변되는 Spike 노즐을 설계하였다.

      시뮬레이션 덕트는 Rake를 이용한 대용량 유량 측정 및 추력 로드셀 측정계통의 측정정밀도 평가를 위해 표준노즐의 추가장착(Add-on)이 가능하도록 설계하고, 입구덕트에 슬라이딩 가능하도록 슬립씰을 적용하였다. 유량검증용 표준노즐은 ISO규격 ISA1932 Nozzle 설계기준을 준용하였으며, 슬립씰구조부는 로드셀검증을 위한 공력하중 측정을 위한 정압력 측정부를 반영하였다. 시뮬레이션 덕트를 활용한 엔진 성능측정 주요 변수에 대한 검증시험으로 유량과 추력의 측정정확도(Measurement accuracy)를 확인할 수 있었다. 또한, 측정 변수별 보정계수들을 도출할 수 있었다

    

    

  
    
      Nomenclature
      
        
          	
          	
        

        
          	
            A : 
          
          	
            Area
          
        

        
          	
            Anzl_tjh : 
          
          	
            Nozzle Throat Area
          
        

        
          	
            Aspk,exit : 
          
          	
            Spikecone Area at nozzle exit
          
        

        
          	
            Aspk,max : 
          
          	
            Maximum Spikecone Area
          
        

        
          	
            Floadcell : 
          
          	
            Force measured by Loadcell
          
        

        
          	
            Fspk : 
          
          	
            Aero Force applied to Spikecone Driving Parts
          
        

        
          	
            P : 
          
          	
            Static Pressure
          
        

        
          	
            Pt : 
          
          	
            Total Pressure
          
        

        
          	
            Pamb : 
          
          	
            Ambient pressure
          
        

        
          	
            Pspk,exit : 
          
          	
            Pressure at nozzle exit
          
        

        
          	
            Pspk,inner : 
          
          	
            Pressure inside Spikecone
          
        

        
          	
            Ptestcell : 
          
          	
            Pressure inside Test Cell
          
        

        
          	
            Tt : 
          
          	
            Total Temperature
          
        

        
          	
            V90 : 
          
          	
            Flow Velocity at Nozzle Exit
          
        

        
          	
            x_spk  : 
          
          	
            Spike Nozzle Stroke
          
        

        
          	
            m˙ : 
          
          	
            Mass Flow Rate
          
        

        
          	
            m˙90 : 
          
          	
            Mass flow rate at Nozzle Exit
          
        

        
          	
            β : 
          
          	
            Nozzle Diameter Ratio
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