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Nomenclature

Ae : Exit area

Ath : Throat area
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ABSTRACT

In this study, performance analysis modeling of two spool mixed flow type turbofan engine 

according to steady-state and transient is performed. The target engine is selected as F100-PW-229 

from Pratt & Whitney, and main engine components including fan, high pressure compressors, 

combustion, high pressure turbines, low pressure turbines, mixer, convergent-divergent nozzle are 

modeled. The cooling effect of turbine through secondary flow path are considered in engine 

simulation model. We develop in-house Matlab/Simulink-based engine performance analysis 

program capable of analyzing internal engine state and compare it with GASTURB which is 

generally used as a commercial engine analysis program.

초       록

본 연구에서는 정상 상태 및 천이 상태에 따른 항공기용 터보팬 엔진의 성능해석 모델링을 수행하

였다. 대상 엔진은 Pratt ＆ Whitney 사의 F100-PW-229으로 선정하여 팬, 고압 압축기, 연소기, 고압 

터빈, 저압 터빈, Mixer, 수축-확산형 노즐 등의 구성품을 모델링하였다. 또한, 이차 유로를 통한 터

빈에서의 냉각 효과를 적용하였다. Simulink를 이용하여 터보팬 엔진 성능해석 프로그램을 자체 개

발함에 따라 해석의 자유도가 높으며, 엔진 제어기 설계에 활용이 용이한 구성의 성능해석 프로그램

을 개발하였다. 개발된 성능해석 프로그램은 상용 프로그램인 GASTURB 해석 결과와의 비교를 통하

여 검증하였다. 

Key Words: Gas Turbine(가스 터빈), Mixed-Flow Type Turbofan Engine(혼합흐름 방식 터보팬 엔

진), Engine Performance Analysis(엔진 성능해석), Engine System Modeling(엔진 시스

템 모델링), Transient Performance Analysis(천이상태 성능해석)
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BPR : Bypass pressure ratio

B : Burner part load constant

CMD : Command

dp : Design point

FPR : Fan pressure ratio

FHV : Fuel heating value

h : Enthalpy

I : Impulse function

Kp : Proportional gain

Ki : Integral gain

M : Mach number

NGV : Nozzle guide vane

N : Spool speed

OPR : Overall pressure ratio

Ps : Static pressure

PLA : Pilot lever angle

PR : Pressure ratio

PW : Power

RNI : Reynold number index

ref : Sea evel standard static condition

TET : Turbine entry temperature

TSFC : Thrust specific fuel consumption

Ve : Exit velocity

W : Air mass flow rate

Wc : Corrected mass flow rate

Wf : Fuel mass flow rate

 : Ideal gross thrust coefficient 　

  : Thrust of core flow

  : Thrust of bypass flow


 : Corrected mass flow scaling factor

  : Pressure ratio scaling factor

  : Efficiency scaling factor

 : Corrected mass flow reynolds 

numbers effect

  : Efficiency reynolds numbers effect

  : Moment of inertia, HP

  : Moment of inertia, LP

 : Efficiency

 : Entropy function

 : Burner loading

Station no.

13 : Outer LPC exit 

16 : Bypass exit

2 : Intake exit

25 : Inner LPC exit

3 : HPC exit

4 : Combustion exit

43 : HPT exit

49 : LPT exit

63 : Core flow nozzle exit

163 : Bypass nozzle exit

64 : Mixer exit

8 : Convergent-divergent nozzle throat

9 : Convergent-divergent nozzle exit

1. 서    론

국내 항공 산업은 조립 및 생산에서 시작하여 

훈련기, 헬기, 전투기 등 우리나라 독자 모델을 

개발하는 수준까지 도달하고 있다. 그러나 항공

용 가스터빈 엔진 분야는 개발에 대한 기술적인 

어려움과 막대한 개발비용으로 인해 아직은 해

외 의존적으로 다른 항공 산업 분야에 비해 발

전이 미진하다[1]. 일반적으로 새로운 가스터빈 

엔진을 개발하기 위해서는 엔진의 상태 진단 및 

성능해석이 반드시 필요하다. 엔진 성능해석을 

위해서는 엔진 시스템의 모델링이 필요하며, 이

를 수행하는 방법으로 열역학적인 사이클 해석, 

데이터 기반의 기계학습을 통한 방법, 실제 엔진

에서의 센서 계측을 통한 해석 방법 등이 제안

되어 왔다[2]. 이 중 열역학적 사이클 해석 방법

이 가장 널리 적용되고 있으며, 선진국에서는 다

양한 엔진 성능해석 프로그램(GSP, GASTURB, 

NPSS, C-MAPSS, T-MATS 등)을 개발하여 활용

하고 있다[3]. 그러나 개발된 프로그램을 확보하

기 위해서는 높은 구매비용을 지불해야 하거나 

혹은 프로그램의 수입이 제한적이며, 활용 목적에 

따라 해석 범위나 방법, 구성, 정확도 등이 다르

므로, 개발 환경이나 운용 조건에 따라 자체 해석 
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프로그램을 개발하는 사례도 많다. 최근 NASA 

Glenn Research Center를 중심으로 개발되어 공

개된 T-MATS는 시뮬링크(Simulink) 환경에서 

열역학적 모델링 모듈을 자유롭게 활용할 수 있

도록 개발되었으며, 사용 방법이 용이하고 화학 

반응을 해석하는데 널리 사용되는 Cantera가 연

동됨에 따라 연료에 대한 열역학적 물성치를 쉽

게 확보할 수 있어 이를 활용한 엔진 성능해석 

연구가 증가되고 있다[4]. T-MATS에서는 분리흐

름 배기 방식의 터보팬 엔진인 JT9D에 대한 성

능 선도를 바탕으로 정상 상태 및 천이 상태에

서의 성능해석에 대한 모델을 제공하고 있어, 참

고할만한 엔진을 보유하고 있지 않은 연구 기관

에서는 개발한 성능해석 프로그램을 검증하기 

위한 목적으로 활용하는 것이 용이하다.

Jonathan 등[5]은 T-MATS를 기반으로 하여 엔

진 제어를 위한 선형 모델 제시하고 Advanced 

Geared Turbofan 엔진에 대한 성능해석 모델을 

제시하였다. Choo and Sung[6]은 T-MATS를 참

고하여 분리흐름 배기 방식의 터보팬 엔진 성능

해석 프로그램을 개발하고 기타 상용 프로그램

과 교차 비교하여 해석 정확도를 검증한 바 있

다. Kang 및 Gong 등[7-9]은 2스풀 분리흐름 배

기방식의 터보팬 엔진(BR175-56)에 대하여 

EASY5 및 Simulink 등의 소프트웨어 패키지를 

활용하여 동적 모사가 가능한 자체 프로그램을 

개발하였다. 이러한 성능해석 모델을 바탕으로 

다양한 고장 진단 방법들이 연구되고 있다. 

Amare 등[10]은 고장 진단 방법에 대하여 모델 

기반, AI 기반, 하이브리드 AI 기반으로 분류하

여 제안한 바 있다. 분리흐름 배기 방식의 터보

팬 엔진 모델 기반으로 하여 Gong 등[11]은 유

전 알고리즘 적용을 통한 고장 진단 기법을 연

구하였으며, Lee 등[12]은 데이터 기반인 인공 

신경망과 모델 기반의 입자 군집 최적화를 사용

한 하이브리드 형태의 터보팬 엔진의 고장 부품 

식별 및 고장 정도 평가를 수행하였다[12].

앞서 언급한 바와 같이, 국내에서는 자체 프로

그램 개발을 통해 분리흐름 배기방식 터보팬 엔

진을 연구사례는 다수 존재한다. 그러나 군용으

로 널리 사용되는 후기 연소기를 갖는 롱덕트 

타입의 터보팬 엔진에 대한 연구는 상대적으로 

연구사례가 매우 적다. 상용 프로그램을 이용한 

사례[13,14]가 보고된 바 있으나, 성능해석 프로

그램 개발하고 검증한 연구사례는 보고된 바 없

다. 엔진 성능해석을 위한 상용 프로그램 중 일

부는 TUI(Text-based User Interface)기반으로 구

성되어 있어 프로그램 활용에 대한 진입장벽이 

높거나, GUI(Graphical User Interface)기반으로 

되어 있어 진입장벽이 낮지만 엔진 모델에 대한 

구성을 임의로 변경할 수 없는 등의 어려움이 

존재하기 때문에 해석의 자유도가 낮다. 또한, 

타 프로그램과의 호환이 되지 않아 제어기 설계 

및 실제 엔진 데이터 기반의 성능해석 모델 설

계 등 다양하게 활용하기에 어려움이 존재한다. 

이에 따라 본 연구에서는 Simulink를 이용하여 

롱덕트 타입인 혼합흐름 배기방식의 군용 엔진

의 특성을 반영하고, 해석의 자유도가 높으며 엔

진 제어기 설계에 활용이 용이한 터보팬 엔진 

성능해석 프로그램을 개발하고자 하였다.

이전 선행연구[14]대비 혼합 영역 및 수축-확

대 노즐에 대한 모델링을 추가한 형태의 

Simulink 기반의 혼합흐름 배기 방식의 성능해

석 모델을 개발하였으며, 개발된 프로그램의 성

능해석 결과는 상용 프로그램 중 하나인 

GASTURB 해석 결과와의 비교를 통해 정확도를 

검증하였다.

2. 정상 상태에서의 성능해석

2.1 설계점에서의 성능해석

2.1.1 상 엔진

본 연구에서는 군용 항공기 엔진에 대한 성능

해석 프로그램을 개발하고 정확도 검증을 위해 

F100-PW-229 엔진을 대상으로 하고, Fig. 1에 엔

진 모식도와 해석 지점(station)을 제시하였다. 

해당 엔진은 F-15 및 F-16에 장착되어 운용되고 

있다. 군용 항공기에 장착되는 엔진은 대부분 기

초 자료를 제외하고는 정보 공개가 매우 제한적

이나, 해당 엔진은 일부 구성품에 대한 성능 선

도 및 실험 데이터 등 엔진에 대한 자료가 일부 
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공개되어 있어 모델링 대상으로 선정하였다[15]. 

엔진을 이루는 구성품은 3단 팬, 10단 고압 압축

기, 연소기, 2단 고압 터빈, 2단 저압 터빈, 후기 

연소기, 수축-확대형 노즐 등으로 구성되어 있으

며, 후기 연소기로 인해 롱덕트 타입의 엔진 형

상을 지니고 있어 코어 유동과 바이패스 유동이 

혼합되어 노즐을 지나는 혼합흐름 배기 방식의 

터보팬이다. 엔진에 대한 기초 자료 및 구성품별 

특성치는 선행 논문 등 일부 문헌과 웹사이트를 

통해 제한적으로 공개된 자료[14,15]만을 확보할 

수 있으며 이는 Table 1과 2에 제시된 바와 같다.

2.1.2 설계  해석 방안 

제한된 자료를 바탕으로 엔진 성능해석 모델

링을 수행하기 위해 설계점 정보를 탐색한 연구

가 진행된 바 있다[14]. 선행 연구에서는 대상 

엔진인 F100-PW-229에 대하여 상용 프로그램인 

GASTURB 11의 adaptive random search 방법

을 통해 Sea level에서의 운용 조건을 설계점으

로 하여 요구 추력을 만족하는 설계점의 주요 

변수 값을 도출한 바 있으며, 이를 Table 3에 나

타내었다. 본 연구에서는 설계점의 주요 변수들

에 대해 동일한 값들을 적용 및 모델링 각 구성

품의 열역학적 사이클 해석은 열적 완전기체에 

대해 수행하였으며, 열역학적 상태량은 엔트로피 

함수를 이용하여 Eq. 1을 통해 계산한다.


  

ln

   (1)

압축기에서의 열역학적 상태량은 Eq. 1의 압

력비에 따른 엔트로피를 통해 얻게 된 isentropic 

출구 온도를 구하고, 이에 따른 엔탈피 변화를 

계산하여 최종적으로 출구에서의 온도는 Eq. 2

를 통해 계산한다. 연소기 출구에서의 열역학적 

상태량은 연료의 열량을 이용하여 Eq. 3을 통해 

계산하며, 터빈에서의 열역학적 상태량은 압축기

와 유사한 방식으로 isentropic 출구 온도를 구하

여 Eq. 4를 이용해 계산한다.

   

  








(2)
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 ×  ××
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Fig. 1 Schematic of F100-PW-229 engine[16]. 

Parameters Ref.17 Ref.18 Ref.19

W [kg/s] - 112.7 -

OPR 32.4 32 32

FPR 3.06∼4.05 3.8 -

BPR 0.36 0.4 0.36

TET [K] >1672 1755 -

Table 1. F100-PW-229 basic data.

Parameters Ref.18 Ref.19 Ref.20 Ref.15

Fan η - - 82 86 ∼79

BPR
0.96∼

0.98
- - - -

HPC η - - 84 88 ∼85

Burner PR
0.96∼

0.98
0.95 0.92 0.94 -

Burner η 99 - 94 99 -

HPT η - - 83 87 -

LPT η - - 84 88 -

Table 2. F100-PW-229 Characteristic values of 

components.
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이를 이용하여 각 구성품 입구와 출구의 열역

학 상태량을 도출하였다. 노즐에서의 계산은 등

엔트로피 유동 가정을 통해 계산하였으며, 탈설

계점에서의 성능 변화, 혼합 영역 및 수축-확산 

노즐 등의 구성품 모델링에 대한 중요한 수식은 

Eq. 11 이후에 설명하였다. 

2.1.3 설계  해석 결과 비교

본 연구에서는 해당 선행연구에서 제시한 값

을 바탕으로 설계점에 대해 혼합흐름 배기 방식

에 대한 터보팬 엔진 성능해석 모델링을 수행하

였으며, 이에 대한 해석 절차는 Fig. 2에 도시하

였다. 설계점에서의 성능해석 수행을 위한 비행 

고도, 마하수, 연료 유량등의 비행 조건을 입력

한 후, 각 구성품별 설계점 정보 및 냉각 효과를 

고려한 이차 유로에서의 유량을 결정하고 대상 엔

진에 대한 설계점에 대해 다음의 해석 절차를 통

해 엔진의 구간별 상태량 및 성능을 계산하였다.

이러한 해석 절차를 통하여 Table 3에서 제시

된 정보를 바탕으로 Simulink 성능해석 프로그

램을 통해 설계점 해석을 수행하였으며, 선행 연

구에서 GASTURB을 이용해 제시한 설계점 성능

해석 결과에 대하여 구간별 상태량인 전압력과 

전온도를 비교하여 Fig. 3에 도시하였다. 설계점 

성능해석 결과를 비교하였을 때, 각 구간별 열역

학적 상태량은 최대 0.19%의 오차를 보였으며, 

해당 엔진에 대하여 상용 프로그램에서 제시하

는 수준의 정확도를 확인하였다.

2.2 정상 상태에서의 성능해석

2.2.1 구성품별 성능 선도

엔진의 작동영역에 대한 성능해석을 위해서는 

Fig. 2 Flowchart of F100-PW-229 design-point analysis.

Parameters units values

Altitude ft 0

Delta T from ISA °R 0

Mach Number - 0.2

Intake PR - 0.99

Inner Fan PR - 3.963

Outer Fan PR - 2.8

Inner Fan  - 0.8313

Outer Fan  - 0.83

Compr. Interduct PR - 0.99

HP compressor PR -- 9.1

Bypass Duct PR - 0.975

Turb. Interd. Ref. PR - 0.98

Design Bypass Ratio - 0.36

Burner Exit Temp. °R 3060

Burner Design  - 0.98

Fuel Heating Value BTU/lb 18,388.8

Overboard Bleed lb/s 0

HPT NGV cool Air % 1

HPT Rotor Cooling Air % 18

LPT NGV Cooling Air % 1.1

LPT Rotor Cooling Air % 2.6

Power Offtake hp 16.1

HP Spool Mechanical  - 0.99

LP Spool Mechanical  - 0.99

Burner PR - 0.98

Turbine Exit Duct PR - 0.98

HPT  - 0.8749

LPT  - 0.8888

Table 3. Input Parameters and values[14].
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탈설계점에서의 구성품별 성능 선도가 반드시 

필요하다. 그러나, 일반적으로 외부로 공개되지 

않는 자료로 확보가 매우 어렵다. 본 연구에서는 

개발한 해석 프로그램의 검증을 위해 GASTURB

에서 제공하는 구성품별 성능 선도를 설계점 정

보를 바탕으로 축척하여 엔진의 성능해석을 수

행하였다. 또한, 항공기용 가스터빈의 경우에는 

운용 조건에 따라 레이놀즈 수가 크게 변화하며 

구성품의 성능에 영향을 미친다. 본 연구에서는 

이에 대한 영향성을 성능해석에 반영하기 위하

여 GASTURB에서 제공하는 것과 동일한 방법을 

통해 RNI(Reynolds Number Index)에 따른 레

이놀즈 보정인자를 Eq. 5-10에서와 같이 축척인

자에 적용하여 모델링을 수행하였다[16]. 


 ×


 (5)

 





(6)

  ×
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  log   
  ≤ 

 (9)

  log   
  ≤ 

 (10)

2.2.2 탈설계  성능해석

정상 상태에서의 탈설계점 성능해석 수행하기 

위해서는 다음과 같은 구속 조건을 만족하는 조

합을 탐색한다.

1. 질량 평형

2. 에너지 평형 

3. 운동량 평형 

4. 구성품 특성치는 성능 선도에 의해 결정

압축기와 터빈의 성능 변수는 보정 축 회전 속

도와 Beta value에 대한 함수로 정의되어 있어 

해를 찾기 위한 독립 변수로 사용된다. 따라서 

탈설계점에서의 성능해석에 있어 독립 변수에 

따른 구성품의 성능은 lookup table을 활용하고, 

다변수 Newton-Raphson 기법(이하 NR solver)

을 이용하여 정상 상태에서의 구속 조건을 만족

하는 수치해를 탐색한다. 탈설계점에서의 성능해

석 수행 시, 초기 비행조건 입력 및 초기 독립 

변수를 통한 계산이 수행된 후, 각 독립 변수의 

증분에 따른 종속 변수의 증분을 통해 Jacobian 

matrix를 생성하게 된다. 이를 통해 매 step에서

의 독립 변수를 갱신함에 따라 성능 선도에서 

보정 축 회전 속도와 Beta value를 통해 결정되

어진 구성품 성능으로 구속 조건을 만족하는 수

치해 탐색 절차를 과정을 수행한다. 이러한 해석 

절차를 Fig. 4에 도시하였으며, 독립 변수와 종

속 변수는 Table 4에 나타내었다.

정적 모델을 통한 탈설계 영역 해석 시, 운용 

조건에 따른 덕트에서의 압력 손실과 연소기에

서의 연소의 부분부하에 따른 효율 저하는 Eq.  

11∼13을 통해 모델링하였다[16].
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Fig. 3 Comparison of parameters by station.
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혼합흐름 배기 방식은 이 두 종류의 유동이 

서로 혼합되는데, Fig. 5에 혼합영역을 간략히 

도식화하였다. 중심부 유동과 바이패스 유동의 

정압은 Eq. 14와 같이 Kutta condition에 의해 

동일하다고 가정하였으며, 혼합영역에서 두 유동

은 운동량 평형을 만족하고 Eq. 15, 16과 같이 

기술된다.


     (14)

  
   (15)


 

 (16)

혼합 효율에 따라 두 유동은 완전 혼합된 형

태와 부분적으로 혼합된 형태로 나누어지게 되

며, 이에 따른 최종 추력은 Eq. 17, 18과 같이 계

산한다. 수축-확대 노즐에 대해 Eq. 19와 같이 설

계된 노즐 목과 노즐 출구의 면적비에 따른 출구 

마하수 탐색을 통해 최종 추력을 산출하였다.

     (17)
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Fig. 5 Schematic of mixer and nozzle.

Fig. 4 Flowchart of F100-PW-229 steady-state analysis.

Independent Dependent

W 




 


 



BPR  

 


 



 

  


 


 



LP spool 

speed


HP spool 

speed


M63 

 

M163 

 

M64
  



Table 4. Independent and dependent of Newton 

raphon solver.
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2.2.3 탈설계 에서의 성능해석 결과 비교

탈설계점 해석은 고압 축 회전 속도를 유지한 

상태에서 고도 및 마하수 변화에 따라 구간 별 

상태량을 관찰하기 위하여 해석 조건을 다음과 

같이 Table 5에 제시하였다. 고도와 마하수에 대

하여 각각 구분하여 총 4 case에 대하여 성능해

석을 수행하였으며, 해석 결과는 Table 6에 

GASTURB 해석 결과와의 차이를 제시하였다. 

본 연구에서 개발한 Simulink를 이용한 엔진 성

능해석 모델이 BPR, TSFC, Thrust 등의 결과값

에 대하여 오차가 1% 이내로 수렴하는 것을 확

인하였다. 이 중 해석 조건 case 3에서 전온도 

및 전압력에 대하여 GASTURB과 비교하였을 

때, 최대 오차 0.6%, 평균 오차 0.2% 임을 확인

하였으며, 구간별 상태량을 Fig. 6에 GASTURB

과 비교하여 나타내었다. GASTURB에서는 연료 

물성치 정보를 제공하지 않으며, GASTURB에서

의 연료 모델 중 본 연구 연료 모델인 JET-A와 

유사한 Diesel 연료 모델을 적용하였다. 이러한 

연료 물성치의 차이로 인한 오차가 발생하나, 해

당 결과가 1% 이하로 발생하기 때문에 본 개발

된 프로그램의 성능에 대한 신뢰도가 확보되었

음을 확인하였다. 

3. 천이 상태에서의 성능해석

3.1 천이 상태에서의 성능해석 방안

동적 모델은 정적 모델과 달리 동력 불균형 

상태를 모사한다. 정적 모델에서는 시간에 따른 

회전수 변화율이 0이 되는 즉, 동력 평형을 이루

는 독립 변수를 탐색하였으나, 동적 모델에서는 

시간에 따른 연료 유량, 고도, 마하수, PLA(Pilot 

Lever Angle), 회전축 속도 등의 변화로 인해 발

생하는 동력 불균형과 이로부터 발생하는 엔진 

축의 회전 속도 변화를 해석하는 것이 동적 모

델의 핵심이다. 이러한 해석을 수행하기 위하여 

동적 모델의 구조를 Fig. 7과 같이 Inner loop와 

Outer loop로 구성하였다. Inner loop는 미소시

간에서의 동력 평형을 제외한 구속 조건을 만족

하는 해를 탐색하고, Outer loop는 동력 불균형

으로 인한 로터의 운동방정식 해석을 통해 시간

Case
Altitude

[ft]

Mach No.

[-]

HPS

[%]

1 0 0.4 100

2 0 0.8 100

3 20,000 0.4 100

4 20,000 0.8 100

Table 5. Cases of steady-state analysis. 

Case BPR TSFC Thrust

1 0.08% 0.50% 0.13%

2 0.02% -0.04% 0.37%

3 0.16% -0.67% 0.23%

4 0.00% -0.39% 0.35%

Table 6. Steady-state error analysis. 

Fig. 6 Comparison of parameters by station(case 3).

Fig. 7 Dynamic engine model[4].
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에 따른 회전수 변화를 Eq. 20을 통하여 구하며, 

이를 적분하여 연료 유량에 따른 회전축 속도를 

계산한다. 본 연구에서는 설계된 동적 모델에 대

하여 시간에 따른 연료 유량 변화에 대한 해석

을 수행한 뒤, 결과를 GASTURB과 비교함으로

써 검증하였다. 









× 





(20)

3.2 공급 연료 유량 변화에 따른 성능해석

엔진 모델의 동적 성능해석에서는 공급되는 

연료 유량에 따라 축 회전속도가 변화하게 된다. 

1초 동안 연료 유량을 선형적으로 변화시켰을 

때의 엔진 성능에 대한 동적 거동을 관찰하기 

위한 해석 조건을 Table 7에 제시하였으며, 각 

축에 대한 관성모멘트는 F100-PW-100 엔진의 값

을 적용하였다[17]. 연료 유량 변화에 따른 축 

회전속도와 추력, 공기 흡입 유량 등의 변화를 

GASTURB과 비교하여 Fig. 8-9에 나타내었을 

때, 초기 상태에서의 각 변수에 대한 값이 

GASTURB과 차이가 있음을 확인할 수 있다. 이

러한 차이는 앞서 살펴본 정상 상태에서의 성능

해석을 수행하였을 때 나타난 연료 물성치 차이

에 따른 오차이며, 이에 대한 차이가 1%이내임

을 확인하였다. 이후 연료 유량이 변화하는 구간

에서 GASTURB에서의 해석 결과와 매우 유사한 

동적 거동을 보임을 확인하였으며, 천이 구간 이

후 정상 상태 구간에서의 해석 결과 또한 Table 

8에 제시된 것과 같이 GASTURB과의 오차가 

1% 이내임을 확인하였다. 

3.3 축 회전 속도 변화에 따른 성능해석

축 회전 속도는 엔진의 추력을 조절하는 매우 

직관적인 제어변수이다. 일정한 비행 운용 조건

이 유지되고 있을 때, 회전 속도의 변화에 따른 

각 성능 변수의 동적 거동을 관찰하고자 1초 동

안 고압 축 회전 속도를 10% 저하시켰을 때의 

추력 및 공기 흡입 유량의 변화를 관찰하였다. 

이러한 해석 조건을 Table 9에 도시하였으며, 고

압 축 회전 속도의 변화에 따른 해석 결과는 

GASTURB 해석 결과와 비교하여 Fig. 10에 나타

내었다.

10초에서 12초 사이의 천이 구간에서의 고압 

program GASTURB Inhouse Error

HP speed [%] 97.84 97.41 -0.44%

LP speed [%] 96.76 96.13 -0.65%

FN [lb] 12766.9 12681.1 -0.67%

W [lb/s] 225.4 224.5 -0.38%

Table 8. Transient error analysis, time = 10 sec.

Fig. 8 Comparison of HP, LP Spool Speed with GASTURB. Fig. 9 Comparison of FN, W with GASTURB.

Time [sec] 0 5 6 10

Altitude [ft] 0

Mach no. 0.2

fuel [lb/s] 3.37224 3

   [lb⋅in²] 21,255

   [lb⋅in²] 19,699

Table 7. Analysis condition of transient.
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축 회전 속도 변화에 따른 추력과 공기 흡입 유

량 변화에 대해 GASTURB 해석 결과와 비교하

였을 때, 추력에서의 최대 오차 1.13%, 평균 오

차 0.54% 공기 흡입 유량에서의 최대 오차 

1.35% 평균 오차 0.67%으로 나타났다. 이를 통

하여 GASTURB 프로그램과 매우 유사한 성능을 

지닌 동적 모델을 설계하였음을 확인하였다.

3.4 비행 운용 조건 변화에 따른 성능해석

실제 비행에서는 운용 조건이 시시각각 변화

하기 때문에 이에 따른 성능해석을 추가로 수행

하였다. 비행 운용 조건에 따라 성능 변수의 동

적 거동을 관찰하기 위하여 고압 축 회전 속도

와 마하수를 일정하게 유지한 상태에서 일정 시

간 동안 비행 고도를 상승하였을 때의 추력, 공

기 흡입 유량, 축 회전 속도 등의 변화를 관찰하

고자 Table 10과 같이 해석 조건을 설정하여 성

능해석을 수행하였다. GASTURB에서의 동적 모

델에 대한 성능해석 수행 시, 비행 운용 조건 변

화에 따른 해석은 별도로 지원하지 않아 비교 

검증은 수행하지 못하였다. 그러나, 비행 고도가 

상승으로 인한 엔진으로 유입되는 공기의 상태

량이 낮아지게 되고, 이에 따라 고압 축 회전 속

도를 일정하게 유지하더라도 구성품의 성능 저

하 발생하여 추력이 감소하는 경향이 나타나는

데, 이러한 경향성이 Fig. 11에 제시된 해석 결

과와 유사한 것으로 보아 동적 해석이 타당하게 

수행되었음을 확인하였다. 

천이 상태에서의 연료 유량, 축 회전속도, 비

행 운용 조건 등을 제어 변수로 하여 동적 모델

에 대한 성능해석을 수행하였으며, 이러한 해석 

결과를 통하여 천이 구간에서 최대 오차 1.35%, 

평균 오차 0.67%로 GASTURB과 매우 유사한 해

석 결과를 얻었다. 이러한 결과를 통하여 개발된 

혼합흐름 배기 방식의 터보팬 엔진에 대한 성능

해석 프로그램의 신뢰성을 확인하였다. 

4. 결    론

본 연구에서는 혼합흐름 배기방식의 터보팬 

엔진 F100-PW-229에 대한 성능해석을 위해 

Simulink를 이용하여 엔진 성능해석 프로그램을 

개발하였다. 이를 통해 정상 상태 및 천이 상태

Time [sec] 0 5 15 20

Altitude [ft] 0 20,000

Mach no. 0.5

HP speed[%] 100

Table 10. Analysis condition of transient (3).

Time [sec] 0 10 11 20

Altitude [ft] 10,000

Mach no. 0.5

HP speed[%] 100 90

Table 9. Analysis condition of transient (2).

Fig. 10 Comparison of FN, W with GASTURB (2). Fig. 11 Change of parameters over time. 
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에서의 성능해석을 수행하여 성능 변화를 관찰

하였다. 개발한 프로그램의 검증은 상용 프로그

램인 GASTURB의 해석 결과와 비교하였다. 정

상 구간에서 각 지점에서의 유동 상태량에 대하

여 최대 오차 0.7%, 평균 오차 0.075%, 천이 구

간에서의 엔진 성능에 대하여 최대 오차 1.35%, 

평균 오차 0.67%로 GASTURB과 매우 유사한 형

태의 가스터빈 엔진에 대한 정적/동적 모델링 

기법을 확보하였다. 개발된 엔진 성능해석 프로

그램은 차후 엔진 고장 진단 연구를 수행하기 

위한 해석 모델 또는 실시간 엔진 성능해석 모

델로 활용될 수 있으며, 차후 가스터빈 엔진에 

대한 제어기 설계에 활용이 용이할 것으로 기대

된다.
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