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ABSTRACT

  The effect of tip clearance on the performance of a supersonic impulse turbine was investigated 

experimentally. Test was performed using high pressure air in wide ranges of pressure ratio and 

rotational speeds. Test revealed that efficiency gradient of the subject turbine at a reference test point 

was a very low value of 0.05. Turbine efficiency was varied non-linearly with respect to tip clearance. 

It has been found that efficiency gradient is proportional to the cube of rotational speed at a fixed 

turbine pressure ratio. It also has been found that efficiency gradient shows its minimum at a 

reference test pressure ratio irrespective of rotational speeds.

초       록

  슈라우드가 장착된 초음속 충동형 터빈의 팁간극에 따른 성능변화를 시험적으로 고찰하였다. 시험은 

30톤급 터보펌프용 터빈을 이용하였으며 고압공기를 이용하여 다양한 압력비 및 회전수 범위에서 이루

어졌다. 터빈의 효율민감도는 기준시험점에서 0.05의 매우 작은 값을 나타내었다. 터빈효율변화는 간극

의 크기에 다라 비선형적으로 변화하였으며 고정된 압력비에서 효율민감도는 회전수의 세제곱에 비례

하는 것으로 나타났다. 아울러 회전수에 무관하게 효율민감도는 기준시험 압력비에서 최소값을 보이는 

것으로 나타났다. 
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1. 서    론

  축류터빈에 존재하는 로티의 팁 간극은 터빈

의 성능에 직접적인 영향을 미치는 손실원으로 

동익 흡입면과 압력면의 압력 차이에 의한 주 

유동의 누설과 그에 따른 출구 유동각의 변화등

이 손실의 주요 원인이 된다. 팁 간극이 터빈 성

능에 미치는 영향은 일반적으로 효율 민감도

(efficiency gradient, - )에 의해 
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정량화될 수 있다. 다양한 아음속 반동형 축류터

빈에 대한 실험에서 효율 민감도와 그 변화의 

경향은 압력비, 속도비, 허브-팁 반경비, 로터입

구 상대 마하수, 그리고 노즐-로터간 유량 변화

특성에 많은 영향을 받으며 그 값은 1.7~3.2의 

범위에 있는 것으로 나타났다[1]. 아음속 충동형 

터빈의 경우 반동형에 비해 효율 민감도는 상대

적으로 그 크기가 작고[2] 슈라우드가 장착될 경

우 그 값은 더 크게 줄어든다[3,4]. 

  개방형(open-cycle) 액체로켓엔진의 터보펌프

등에 적용되는 초음속 충동형 터빈은 높은 비출

력 구현을 설계 개념으로하는 극한의 구성품이

며 이에 대한 효율민감도 관련 연구는 매우 제

한적이다. 초음속 터빈의 에너지 손실은 노즐과 

동익에서 일어나는 공력손실이 큰 부분을 차지

하며 팁간극 손실, 풍손, 부분분사 손실 등으 이

차 손실은 상대적으로 작다. 본시험에 적용된 터

빈의 경우, 팁간극 손실이 터빈 전체손실에서 차

지하는 비율은 약 6%로 예측되었는데 이는 팁간

극 손실이 전체 터빈 손실의 약 30% 이상을 차

지하는 반동형 아음속 터빈[5]과 사뭇 다른 현상

이다. 이러한 초음속 충동형 터빈의 특징으로 인

해 팁 간극 크기에 따른 효율의 정량적 변화양

상도 다를 것으로 판단된다.

  본 연구에서는 초음속 충동형터빈의 성능 특

성과 팁간극에 따른 성능변화를 시험적으로 고

찰하였다.

2. 초음속 충동형 터빈 및 시험방법

  시험에 사용된 터빈은 항우연에서 개발중인 

30톤급 개방형 액체로켓엔진용 터보펌프의 구성

품으로 적은 유량환경 하에서 적절한 효율 확보

를 위해 부분분사형태를 적용하였으며 11개의 

축대칭 수축-확산형 노즐과 슈라우드와 대칭 형

상 충동형 동익의 터빈로터, 그리고 배기구등으

로 구성되어 있다. 터빈의 설계값 및 주요형상을 

Table 1에 정리하였다. 

  

Parameters design Ref. Test Pt.

Corrected speed 667 587

Pressure ratio 14.5 20.2

Velocity ratio 0.25 0.25

Relative Ma 1.69 1.79

Stage loading 4.3 ~4.7

Dh/Dt* 0.875

b/p* 0.69

* Dh: hub diameter, Dt: tip diameter, b: chord, p: pitch

Table 1 Turbopump turbine design data

  시험은 고압공기를 이용하였으며 팁간극에 따

른 터빈 성능의 변화측정은 압력비 10~25, 회전 

수 4000~12000rpm의 범위에서 수행하였으며 기

준시험점[6] (Table 1 참조)이 시험범위내에 포함

되도록 하였다.  

  슈라우드 터빈로터의 팁간극 크기 그리고 슈

라우드 형상에 따른 성능변화를 시험을 통해 살

펴보았다. Figure 1은 좌측에서 부터 동익 높이 

기준 2.7, 5.3, 10.7 ,21.4% 네 종류의 팁간극 설

정을 나타낸다. 

 

3. 시험결과 및 토의

  Figure 2는 압력비(p00/p2)와 회전수를 변화시

Fig. 1 Tip clearance settings. c/h=2.7, 5.3, 10.7, 21.4% 

from the left.



- 119 -
Fig. 2 Efficiency of supersinic impulse turbine

켜가며 측정한 터빈의 효율(total-to-static)을 나

타낸다. 측정 효율 값들은 기준 시험점에서 측정

된 10.7% 간극의 효율로 무차원화 하였다. 각 그

림의 실선들은 실험결과를 curve fit한 것이다. 

전체적인 효율의 변화는 간극에 상관없이 유사

함을 볼 수 있다. 주어진 압력비에서 터빈효율은 

회전수에 매우 큰 영향을 받고 낮은 회전수 영

역에서 그 영향은 더욱 크게 나타난다. 이는 초

음속 캐스케이드에서 나타나는 단일 받음각 현

상[7,8](unique incidence condition)의 결과로, 낮

은 회전수에서 동익의 단일 받음각 구현을 위해 

노즐유동은 접선방향 속도가 감소하는 방향으로 

굴절되고 이는 효율감소로 이어지게 된다. 단일

받음각 구현을 위한 초음속 유동의 축방향 굴절

은 정압력 감소를 수반하며 회전수 증가에 따라 

감소량은 줄어드는 것이 시험적으로 확인되었다.

  Figure 3은 간극에 따른 터빈효율의 정량적인 

변화를 비교하기 위해 각 간극 설정에 따른 터

빈 측정효율의 curve fit을 (Fig. 2 solid curves) 

이용하여 터빈효율을 속도비에 대한 함수로 아

래그림에 재구성한 것이다. 간극의 크기가 증가

함에 따라 터빈효율이 전체적으로 감소하는 경

향을 나타낸다. 터빈의 효율은 회전수와 무관하

게 상사압력비 근방에서 최대의 효율을 갖는 것

을 볼 수 있다. 

Fig. 3 Comparison of turbine efficiency
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  Figure 4는 기준시험점에서 간극에 따른 터빈

효율의 변화를 80~110% 상사회전수에 대하여 

비교한 그래프로 효율은 각각의 고정 회전수 데

이터에서 팁간극이 없는 경우(t/h= 0%)의 외삽 

값(denoted as  )으로 무차원화 하였다. 시험 

간극 영역에서 터빈의 효율은 비선형적으로 변

화함을 확인할 수 있다. 모든 회전수에 대해 효

율민감도는 간극이 작은 영역에서 상대적으로 

크게 나타나며 간극이 증가함에 따라 민감도는 

줄어든다. 간극 10~20% 범위에서는 터빈효율의 

변화가 거의 없는 것으로 측정되었다. 기준시험

점에서의 효율민감도는 팁간극비(c/h) 2.7, 5.3, 

10.7, 및 21.4%에서 각각 0.13, 0.10, 0.05, 0.01로 

나타났는데 이는 Kofskey[**]의 아음속 슈라우드

장착 충동형 터빈의 시험결과(NASA TM X-472, 

간극 3~10% 범위에서 효율 민감도 0.31)에 비해 

크게 작은 값으로 이는 초음속 충동형 터빈의 

상대적으로 작은 이차손실 특성에 따른 낮은 값

의 효율민감도의 가능성에 대한 앞선 언급을 실

험적으로 잘 뒷받침한다.

  회전수에 따른 효율민감도의 변화양상을 정량

적으로 관찰하기위해 Fig. 4의 데이터를 이용하

여 구한 효율민감도를 가로축을 회전수의 세제

곱으로 하여 간극크기별로 Fig. 5에 나타내었다. 

그림에서 보듯 효율민감도는 회전수의 세제곱에 

선형적으로 변화하는데 터빈의 출력이 회전수의 

세제곱에 비례하고 팁간극에 의해  발생하는 손

실량은 터빈출력에 직접적으로 연관되는 점을 

고려하면 실험을 통해 발견된 효율민감도의 상

기 거동은 물리적으로도 타당한 것으로 보인다. 

  Figure 6에는 설계 상사 회전수에서 압력비에 

따른 효율민감도 변화를 간극별로 나타내었다. 

효율민감도는 간극 설정에 대해 따라 변화하며 

그 값은 간극 21.4%의 경우 0.01~0.05, 5.3%의 

경우 0.16~0.25로 나타난다. 특이한 것은 모든 간

극 설정에 대해 최소 효율민감도는 상사압력비 

20 근방에서 나타난다는 점인데 노즐 완전팽창 

압력비보다 터빈압력비가 크거나 작을 때 노즐

유동은 과대팽창 또는 과소팽창 상태로 운용되

고 이로 인한 로터전방에서의 추가적인 전압력

손실이 터빈효율의 감소를 초래하는 것에서 그 

원인을 찾을 수 있다. 따라서 아래그림의 효율민

감도 거동은 간극에 의한 특성 이외에 초음속터

빈의 탈설계 성능 특성이 함께 나타난 것으로 

해석되어야 한다.

Fig. 4 Effiect of tip clearance on efficiency

Fig. 5 efficiency gradient v.s. corrected rpm 

 

Fig. 6 efficiency gradient v.s. Pr
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4. 결    론

  슈라우드가 장착된 초음속 충동형 터빈에 대

한 효율 민감도 시험을 수행하였다. 시험을 통해 

다음과 같은 결과를 얻었다.

  - 시험대상터빈의 기준시험점 효율민감도는 

0.05로 매우 작은 값을 보인다.

  - 팁간극 변화에 따라 터빈효율은 비선형적으

로 변화하며 팁간극이 작을 수록 효율 민감

도는 더 크게 나타난다.

  - 고정된 압력비에서 효율민감도는 회전수의 

세제곱에 비례하는 경향을 나타낸다.

  - 고정 회전수에서 효율민감도는 기준 시험 압

력비에서 최소값이 나타난다.
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