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터빈 블 이드 회 수 변화와 터빈 블 이드 엣지 형상 

변화에 따른 표면 가스온도 분포 해석
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ABSTRACT

  The numerical analysis for gas temperature of turbine blade surface has been performed to 

investigate development of temperature with various blade edge shape. Two different types of 

the turbine which one is "Sharp" edge and the other is "Round" edge was modeled. 

Computations have been carried out several turbine rotational speeds in the range from 0 to 

10,000 rpm for the each types of turbine edge shape. As a result, the more rotational speed of 

turbine increased, the more turbine blade's temperature decreased. It is also found that the 

surface temperature of turbine blades for sharp type edge were lower than the round type edge. 

       록

  터빈 블 이드의 엣지 형상 변화에 따른 표면 가스온도 발달과정에 해서 산해석을 수행하

다. Sharp형과 Round형의 터빈 블 이드를 모델링하 으며, 터빈의 회 수는 두 가지 형상 모두 0 

~ 10,000 rpm의 회  속도를 주어 산해석을 실시하 다. 터빈의 회 수가 증가할수록 터빈 블 이

드 표면의 평균 온도는 하강하 고, Sharp형 엣지 형상이 Round형 엣지 형상에 비해서 터빈 블 이

드의 표면 온도 분포가 반 으로 낮은 분포를 나타내었다.
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1. 서    론

  액체 로켓엔진은 추진제를 가압시켜 연소실로 

공 하며, 가압 방식에는 터보펌  방식과 가압

식 방법이 있다. 액체 로켓엔진의 핵심 구성품인 
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      Fig. 1 3D view of the computational grid Fig. 2 Turbine blade of edge shape 

      (Sharp & Round)

터보 펌 는 고온·고압의 연소 가스를 사용하여 

터빈을 고속 회 시키게 된다. 터보 펌 는 진동 

 캐비테이션 제어 등의 문제 을 지니지만 공

 탱크의 경량화가 가능하여 비추력을 증 시

킬 수 있다. 이러한 터보 펌 는 기 시동시에 

이로 시동기를 사용하며, 노즐 출구에서 나오

는 고온·고압의 연소가스로 인하여 터빈 블 이

드는 큰 토크와 열 부하를 받게 된다. 시동 직후 

약 1.5  이후에는 정상상태에 도달하여 약 

17000 Rpm 이상의 회 수로 구동된다. 이로 

시동기로부터 공 된 가스의 온도가 무 높으

면 블 이드를 손상시킬 우려가 있기 때문에 공

 가스의 온도는 터빈의 재질에 따라서 제한되

어진다[1]. 따라서 기 시동시 터빈에 한 

한 시동가스 압력과 온도는 요한 변수가 되

며, 시동부터 정상 상태까지의 터빈 블 이드 표

면의 온도 발달과정 특성은 안정된 시동의 재

성을 확보하여 신뢰도를 높일 수 있는 요한 

정보를 제공하게 된다. 

  기 시동시 충동형 터빈 입구와 유로에서는 

충격 와 박리를 동반한 상 인 흐름으로 비

정상 인 특성이 나타나기 때문에[2][3] 그 유동 

특성에 한 측을 보다 정확히 악하여 신뢰

할 만한 자료를 충분히 확보해야 한다.  

  본 연구를 통하여 이로 시동기를 사용한 터

빈 회 수 0  ~ 20000 rpm에 따른 표면 가스 

온도 분포 특성과 Sharp edge, Round edge에 

한 유동 특성, 표면 가스 온도 분포 특성을  

분석하고자 한다.

2. 본    론

2.1 형상 모델링    수치기법

  Figure 1은 3차원 터빈의 부분 그리드를 나타

낸 그림이다. 터빈 블 이드에 한 형상은 Fig. 

2와 같이 Sharp edge 형상, Round edge 형상으

로 구분하여 3D CAD 로그램인 CATIA를 이용

하여 설계된 후 처리 과정 단계(IGG)를 거쳐 

각각의 블 이드와 노즐에 한 격자를 생성하

다. Round edge의 경우 블 이드 에서 

심 반경은 0.25 mm, 터빈 블 이드 심 반경은 

140 mm, hub 는 Tip 까지 거리는 10.75 mm, 

노즐 출구로부터 블 이드 edge까지의 거리는 3 

mm,  블 이드의 흡입면 원호반경은 4 mm, 압

력면 원호반경은 7 mm 이며, 블 이드의 입사

각은 27°, 코드길이는 13.4 mm 이다. 계산을 

하여 압축성 문 터보기계 유동해석에 가장 

합하다고 알려진 FineTM/Turbo를 계산에 사용하

으며, 결과물 도출을 한 후처리 과정을 하

여 CFView를 사용하 다. 수치  기법으로는 3

차원 Navier-Stokes 지배 방정식, 4차 Explicit 

Runge-Kutta 차분, Bladwin-Lomax 난류 모델을 

사용하 으며, 3단계 Multi-Grid 모델을 사용하

다. 계산은 정상상태로 가정한 후 로터는 원심

력과 코리올리 힘을 고려하여 회  좌표계에서 

계산을 수행하며, 정지부인 로터 출구 하류 부분

은 좌표계에서 계산을 수행하는 방법을 

용한 로즌 로터(frozen rotor)기법을 용하

다[4]. 
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2.2 경계조건  계산격자

  수치 해석시에 사용된 압력(total pressure)

의 범 는 기 시동 시간에 따라 증가하는 압

력으로서 3.8 ~ 7.3 MPa 이다. 한 계산을 실

행하기 한 물성치  주변조건은 =1.286, 

M=20.48(g/mole), R=406(J/kg·k), 터빈입구온도

=1423k, 질량유량=1.2(kg/sec)이며, 계산에 용

된 각 부분에 해당하는 격자수는 다음과 같다.

 

Component Grid Blocks Grid Points

Nozzle 5 396,517

Rotor 11 2,161,651

Total 16 2,558,168

      Table. 1.1 Summary of Grid System

3. 결과  고찰

  

  Fig.3은 2000 rpm에 해당하는 Sharp edge와 

Round edge의 상  마하수를 나타낸 그림이다. 

Sharp edge에서는 노즐 출구와 터빈 블 이드 

입구 사이의 약 3 mm의 gap 에서는 터빈의 회

 방향으로 경계층이 생성되고 압력의 손실 

차이가 발생하며, 노즐 출구에서 가속된 유동은 

노즐 끝단 부분과 로터 블 이드 입구에서 경사 

충격 를 생성시킨다. Round edge에서는 터빈

입구로 들어온 유동은 터빈 블 이드 앞 에서 

이탈 충격  는 궁형 충격  그리고 팽창 를 

발생시키며, 터빈블 이드의 회 수가 변화에 따

라서 충격 는 노즐 출구와 터빈 블 이드 입구

의 유동장의 향으로 속도 성분이 일정하게 감

소하게 되어 흡입면의 역에서 일정한 마하수

를 지니게 된다. 한 이러한 터빈 회 수의 증

가는 실질 으로 터빈으로 유입되는 유동의 특

성을 변화시켜 터빈 블 이드의 표면 가스온도

에 한 발달 과정을 변화시키게 된다. 

  Fig. 4는 터빈 회 수 변화에 따른 Sharp edge

와 Round edge 각 블 이드의 표면 가스 평균 

정온도(static temperature) 그래 이다. 10000 

rpm으로 회 함에 따라서 평균 표면 가스 온도

는 낮아지게 되는데 그 이유는 유체가 지닌 열

2000 rpm (Sharp)  2000 rpm (Round)
Fig. 3 Relative Mach number of various rpm

Fig. 4 Average Surface Temperature of Blade 

에 지가 터빈의 회  운동에 지로 변환되었기 

때문이다. 터빈블 이드 edge의 형상별 표면 가

스 온도 분포를 고찰한 결과 Round edge의 평

균 표면 온도가 Sharp edge 보다 높게 나타났

다. 하지만 Fig. 5에서 찰할 수 있듯이 터빈 

블 이드 edge에 집 되는 고온의 가스 온도 분

포는 다르게 나타나는 것을 찰할 수 있다.     

  Fig. 5는 블 이드 edge 형상에 따른 표면 가

스 온도의 분포를 나타낸 그림이다. Sharp edge

의 형상은 블 이드 앞 에서 블 이드 윗면을 

따라 약 1100K의 온도 역을 나타내며, Round 

edge의 경우에는 앞 에서의 이탈 충격 의 

향으로 압력이 상승하고 도가 상승하여 온도

가 1400K 이상으로 격하게 증가하는 상을 

보인다. 한 Round로 인하여 발생된 경계층의

향으로 압력면 약 13% 코드 지 에서는 다시 

충격 가 생성되어 블 이드 압력면을 따라서 

국부 으로 심에 열이 집 되는 상을 발생

시킨다. Sharp edge의 경우 심부 보다 과 

허  쪽의 온도가 150~400K 높게 나왔으며, 엣

지의 심에서 스팬 방향으로 좌우로 길게 고온 
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Sharp edge - 2000 rpm Round edge - 2000 rpm

Fig. 5 Surface temperature of turbine blade edge (노즐 입구 온도 : 1423K)

부분이 나타난다. Round edge의 경우 흡입면 

약 15%의 코드 범 에서도 Hub와 Tip 부근에 

열이 집 되어 있으며, 약 1400K의 표면 가스 

온도를 나타낸다. Round edge의 경우는 압력 

면 코드길이 약 15%에 해당하는 지 의 심에

서 약 1400K의 열이 집 되는 상을 찰 할 

수 있으며, Sharp edge와는 달리 상 으로 압

력면에서 약 1360K 정도의 고른 온도 분포를 

찰할 수 있다. 흡입면의 edge 부근 에서는 약 

1270K의 표면 가스온도 분포를 찰할 수 있으

며, 흡입면 체의 평균 인 온도는 약 1360K로 

찰할 수 있다. 

4. 결    론

  터빈 블 이드 edge 형상 변화와 블 이드 회

수 변화에 따른 표면 가스 온도 분포 특성을 

악하기 하여 상용 로그램인 Fine
TM/Turbo

를 사용하 다. 

  Sharp형과 Round 형의 edge 표면 가스 온도 

해석 결과 0~10000 rpm 조건에서 Sharp edge의 

경우 충격 가 블 이드 주  유동에 미치는 

향 더 크기 때문에 반 으로 블 이드 edge의 

온도는 Round 형이 상 으로 높게 나타난다. 

Sharp 형은 edge 과 허  쪽의 온도가 상

으로 높게 나오고 Round 형은 edge 단부에서 

정체 역이 발생하며, edge 심 부분에서 온도

가 높게 나타난다.  
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