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ABSTRACT

A multi-stage turbocharger system has been constructed for HALE UAV internal combustion engine. To boost rarefied intake 

air up to sea level condition, the turbocharger system should consist of 3 stages including heat exchanger located after 

compressor outlet to drop compressed air temperature. One dimensional system analysis has been conducted by matching 

required power between compressor and turbine and adequate turbochargers have been searched for from commercially available 

models targeting for automobiles. By applying commercial automobile turbochargers to the multi-stage turbocharger system, it 

is expected that considerable amount of research resources will be saved.

1. 서  론

고고도 장기체공 무인기(이하 고고도 무인기)는 성층권 이

상의 안정된 대기 조건에서 30시간 이상 체공하면서 원격탐

사, 감시, 기상 및 환경의 관측, 통신 등의 임무를 수행하는 

무인기를 의미한다
(1)
. 고고도 무인기는 유인 항공기나 인공

위성에 비하여 운용비가 낮고, 높은 해상도의 광학 이미지를 

얻을 수 있으며, 유지보수를 위하여 쉽게 이착륙이 가능한 

장점을 가지고 있기 때문에 군사적, 산업적 활용도가 높아 

최근 활발히 연구되고 있다. 하지만 고고도 무인기는 매우 

낮은 밀도의 공기를 추진기관의 작동유체로 사용하기 때문

에, 공기흡입 추진시스템을 활용하기 위해서는 흡기되는 공

기의 질량유량이 매우 중요한 성능인자가 된다.

특히 효율이 높은 왕복동 엔진을 추진시스템으로 활용하

기 위해서는, 대기로부터 흡입되는 공기를 충분히 가압하여 

지상 대기조건과 유사하게 공급하여야 하며, 이에 터보차저 

등의 별도의 가압 시스템이 추가로 장착되어야 한다.

해외에서는 다단 터보차저를 장착한 왕복동 엔진으로 구

동되는 무인기 개발 사례가 다수 보고되었다. 1980년대에는 

Teledyne 사의 Voyager 300, Boeing 사의 Condor
(2)
, 

Aurora 사의 Theseus, Perseus 등이 개발되었으며
(3)
, 최근 

Boeing 사는 수소를 연료로 하는 Phantom eye를 개발 중에 

있다.
(4)
 한편 추진시스템에 관련된 연구로 NASA

(5)
에서는 고

고도 무인기용 엔진에 다단 터보차저 시스템을 적용한 다양

한 설계 사례를 발표하였으며, Loth
(6)
 등은 Theseus용 엔진 

시스템 해석 및 터보차저 매칭에 관련된 연구 결과를 발표하

였다. 최근에는 85,000 ft급 무인기 엔진용 다단 터보차저 

시스템을 설계하고, 고고도 시험설비에서의 터보차저 시스

템 성능시험 결과가 Rodgers에 의해 발표되었다.
(7)

본 연구에서는 60,000 ft에서 운용되는 고고도 무인기에 

대하여 왕복동 엔진으로 구성된 추진 시스템의 레이아웃을 

구성하고, 이에 따른 추진 시스템의 1차원 해석을 수행하였

다. 특히 희박한 공기를 충분히 압축하여 왕복동 엔진에 공

급할 수 있도록 다단으로 터보차저 시스템을 구성하였다. 이
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Specification Value

Altitude 60,000 ft

Ambient Pressure 7.57 kPa

Ambient Temperature 216.65 K

Table 1 Intake air condition at cruise altitude

Fig. 1 Multi-stage turbocharger system layout for HALE UAV engine

후 추진 시스템의 1차원 시스템 해석을 수행하여 각 단의 

동력 매칭 결과를 바탕으로 터보차저의 사양을 결정하였고, 

해당 사양을 만족시키는 터보차저를 자동차용 상용 터보차

저 모델 군에서 검색하였다. 이에 추진 시스템에 본 연구에

서 선정된 자동차용 상용 터보차저를 개조 개발하여 적용함

으로써 터보차저 개발에 소요되는 연구자원을 절감하고자 

한다.

2. 터보차저 사양 결정

2.1 순항고도에서의 운전 조건

본 무인기 엔진이 적용될 항공기의 순항고도는 약 60,000 

ft이며 해당 고도에서의 대기 조건은 Table 1과 같다. 

순항고도에서 엔진을 최적 효율점에서 운용하기 위하여 

엔진 입구에 지상에서의 압력 및 온도와 유사한 조건의 공기

를 공급하여야 한다. 이를 위해 고온 고압 상태로 배출되는 

엔진 배기가스를 이용해서 터빈을 회전시키고, 동축에 연결

된 압축기로 흡입 공기를 약 13.2배 압축시켜 이를 엔진에 

공급하는 터보차저를 설치한다. 또한 압축기에 의해 상승된 

공기온도를 약 15℃로 유지하기 위하여 터보차저 압축기 하

류에 압축된 공기 온도를 낮추는 열교환기를 설치한다. 

2.2 터보차저 레이아웃 구성

앞서 설명된 흡입 공기 조건을 구현하기 위해서 본 연구에

서는 Fig. 1과 같이 다단의 터보차저로 적용하였다. 입구에

서 엔진에 가까운 순서대로 고압단(HP), 중간단(IP), 저압단

(LP)으로 정의한다. 순항고도에서 입구공기를 1기압으로 압

축하기 위해서는 배관 및 열교환기 손실을 모두 고려 시 

13.2배 이상의 압력비가 요구된다. 또한 일반적으로 터보차

저는 압축기의 과도한 과급을 억제하기 위하여 터빈 배기 바

이패스(Waste gate)를 설치하게 되는데, 본 연구에서도 각 

단에 터빈 바이패스를 적용하였다. 터빈의 바이패스는 여러 

가지 형태로 시스템에 적용 가능하나, 본 연구에서는 HP 와 

IP 터보차저에서는 바이패스 방식으로, LP 에서는 배기하는 

형태로 시스템에 적용하였다. 구성된 터보차저 시스템 해석

을 위하여 각 구성품에서의 효율 및 손실을 아래와 같이 가

정하였다. 본 연구는 순항고도에서 사이클을 구축하는 단계

이기 때문에 터보차저 및 열교환기 등의 구성품의 효율이 매

우 정확할 필요는 없으며, 이에 유사 체적유량이 흐르는 상

용제품의 평균값을 기준으로 정의하였다.
(3)
 이후 사이클 상

세 해석 시에 본 연구에서 구성된 사이클을 바탕으로, 터보

차저 및 열교환기 제작사에서 제공하는 성능곡선을 입력하

고, 고도별 레이놀즈 수에 따른 성능 수정계수를 반영하여 

고도별 정상상태, 천이상태에서의 해석을 수행하게 된다.
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Specification Value

Crank  Shaft ( ) 3,500 rpm

Volume ( ) 2,400 cc

Volumetric  Efficiency () 0.9

Air to Fuel  Ratio ( 
) 14.7

Table 2 Reciprocating engine specification ∙ 압축기 및 터빈 효율

 · 압축기의 효율은 75%로 균일하다고 가정

 · 작은 터보차저에서 구심 터빈은 최적 비속도가 아닌 이보

다 높은 비속도에서 설계가 되었다고 가정

 · 이에 HP단 터빈의 효율은 70%로 가정

 · IP와 LP단 터빈의 효율은 75%로 가정

∙ 열교환기 효율

 · 열교환기 효율은 60%로 가정

∙ 각 구성품 손실

 · 각 터보차저 후단의 열교환기의 손실은 12%로 가정

 · 각 단의 터보차저 기계적 손실은 약 10%로 가정

 · 배관 구간 별 손실은 3%로 가정

 · 터빈 배기 바이패스 후단에서 바이패스된 연소가스와 터

빈 출구 연소가스가 혼합 시 더 낮은 값의 압력을 가지도

록 가정

본 연구에서는 기본적으로 상용제품으로 가용한 터보차저

를 우선적으로 고려할 예정이며, 일반적으로 4 이상의 압축

기 압력비를 가지는 터보차저는 찾아보기 힘들기 때문에  터

보차저를 3단으로 구성하여 각 단의 터보차저 압축기 압력비

를 배분하였다. HP 터보차저보다 LP 터보차저 압축기의 지

름이 크기 때문에 더 높은 압력비를 낼 수 있으며, 이에 HP 

터보차저 압축기 쪽에 좀 더 낮은 압력비를, 그리고 LP 터보

차저 압축기에 더 높은 압력비를 할당하였다. 압축기를 구동

시키기 위한 터빈의 동력 및 이에 따른 터빈의 팽창비는 압

축기 및 터빈의 동력매칭 시 결정된다.

3. 추진 시스템 1차원 해석 방법

3.1 압축기

터보차저 각 단의 압축기 전후에서 압력 및 온도를 결정하

기 위해 먼저 LP 터보차저 압축기에서의 온도 및 압력 계산 

방법을 정리하였다.
(8)

대기 조건인  및 가 알려졌으며, 2장에서 정의한 

가정 및 각 단 터보차저에 분배된 압력비에 따라 터보차저 

출구의 압력인 를 구할 수 있게 된다. 이후 2.2절에서 가

정한 LP단 압축기의 효율을 이용하면 식 (4)에서와 같이 LP 

압축기 출구의 온도를 구할 수 있게 된다. 

      (1)

  (2)

  
  (3)

 
 



 

 





 (4)

     (5)

  (6)

 

터보차저 이후 열교환기의 손실 및 열교환기 효율을 이용

하면 열교환기 이후의 압력 및 온도를 구할 수 있게 된다. 이

러한 방법을 IP 및 HP 터보차저 압축기에 동일하게 적용하

여 각 단 압축기 출구에서 압력 및 온도를 구할 수 있게 되고 

엔진에 공급되는 공기의 압력 및 온도 조건을 결정 할 수 있

게 된다.

3.2 왕복동 엔진
 

본 추진 시스템에 흡입되는 공기의 질량유량 및 엔진 출구

의 온도를 계산하기 위해서, Table 2와 같은 가상의 왕복동 

엔진 사양을 적용하였다. 본 1차원 해석에서는 공기의 질량

유량이 연료의 질량유량으로 무차원 된 당량비()로 표

현되기 때문에 실제 질량유량이 해석 시에 사용되지는 않으

나, 해석이 완료된 사이클을 만족시키는 터보차저를 선정하

기 위해서는 각 단별 질량유량 및 체적유량이 요구된다. 4행

정 왕복동 엔진의 경우 엔진에 흡입되는 질량유량은 아래와 

같이 계산된다.

 ≅


(7)

 ×
  (8)

한편 터보차저 시스템 해석 시, 일반적으로 엔진 출구의 

압력()이 엔진 입구의 압력()보다 낮은 값에서 운용되

도록 결정한다. 이에 본 연구에서는 아래와 같은 압력 제한

조건을 정의하였다.
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Fig. 2 Energy release function according to air/fuel ratio

   (9)

엔진 출구의 온도는 아래와 같은 에너지 방정식에 따라 결

정되게 된다.

    


 
 (10)

여기서 , , 는 각각 열손실, 피스톤 일, 연료의 저

위 발열량을 의미한다. 여기서 공연비가 매우 크고, 공기와 

연소가스의 정압비열이 유사하다 가정하면 식 (10)은 식 (11)

과 같이 나타낼 수 있다.

 ≅ 
 




(11)

은 Energy release function으로 정의되며, 일반적으

로 경유 및 휘발유의 저위 발열량이 큰 차이가 없으므로 본 

연구에서는 Fig. 2의 경유에 대한  선도에서 공연비 14.7

에 대한 값을 찾아 엔진 출구의 온도를 계산하였다.
(9)

3.3 터빈 
  

터빈 단 전후에서의 온도 및 압력을 계산하기 위해서는 압

축기와는 달리 HP 터보차저 터빈부터 해석이 진행된다. 식 

(12)와 같이 HP 터보차저 터빈 입구의 온도는 엔진 출구의 

온도와 동일하며 또한 바이패스된 공기의 온도 역시 엔진 출

구의 온도와 동일하다.

   (12)





 

 





 






 
 




 
(13)

 


 

  (14)

    (15)

HP 터보차저 압축기의 압력비()는 주어진 조건이므

로, 터보차저의 배기 바이패스개도 를 조절하면서 HP 터

보차저의 터빈 팽창비를 결정할 수 있게 된다. 개도를 조절

하면서 전체 터보차저 시스템이 구현 가능한 사이클이 될 수 

있도록 한다. 압축기 및 터빈의 동력 관계식인 식 (13)에서 

HP 터빈의 팽창비인 를 구할 수 있게 되며, 식 (14)의 

터빈의 효율 정의로부터 HP 터빈의 출구에서 배출되는 공기 

온도( )을 구할 수 있게 된다. 이를 식 (15)에 적용하여 

바이패스된 공기와 혼합된 공기 온도()를 구할 수 있게 된

다. 이와 같은 과정을 IP 및 LP 터빈에 반복 적용하면 각 단 

터빈의 팽창비 및 출구 온도를 구할 수 있게 된다. 

  앞서 터빈의 배관 손실을 가정하였으므로, 대기에서부터 

엔진 출구까지 역순으로 압력을 구할 수 있게 된다.

     (16)

    (17)

     (18)

LP 터빈 출구의 압력 및 LP 터빈의 팽창비를 앞서 구하였

으므로, LP 터빈 입구의 압력을 구할 수 있게 된다. 이 과정

을 반복하여 HP 터빈 입구 압력 () 및 엔진 출구 압력 

()을 구할 수 있게 된다. 이렇게 구한 엔진 출구 압력이 식 

(9)의 제한조건을 만족하는지 확인하면 사이클 해석 절차가 

종료된다.

4. 추진 시스템 1차원 해석 결과

4.1 터보차저 시스템 해석 결과

3장에서 설명한 추진 시스템의 주요 구성품 별 해석 절차

에 따라, 순항고도에서 1차원 해석을 수행하여 추진 시스템 

및 구성품 별 요구사양을 파악하였다. 본 연구에서는 엔진 

자체의 상세한 성능 및 요구사양보다는, 다단 터보차저 시스

템의 동력매칭에 따른 터보차저 요구사양 그리고 추진 시스

템의 실현 가능 여부에 대해 설명하도록 한다. 해석 결과 각 

단 터보차저의 압축기 및 터빈의 압축비와 배기 바이패스 개

도 등을 Table 3에 정리하였다. 

각 단의 터보차저 압축기에서 작동점에서의 압축비를 구
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(a) HP turbocharger maps and operating points

(b) IP turbocharger maps and operating points

(c) LP turbocharger maps and operating points

Fig. 3 Operating points at selected turbocharger maps

Stage Pressure Ratio By-Pass Ratio
Corrected Mass 

Flow Rate (kg/s)

Inlet Pressure 

(kPa)

Inlet Temperature 

(K)

LP Compressor 3.4 - 0.937 7.34 216.65

IP Compressor 2.8 - 0.346 21.97 265.01

HP Compressor 2.1 - 0.146 284.34 284.34

HP Turbine 2.05 30% 0.115 96.95 1012.02

IP Turbine 2.24 14% 0.286 45.88 931.14

LP Turbine 2.54 14% 0.619 19.83 821.95

Table 3 Turbocharger power matching results

현하기 위해서, 각 단에서 일정 부분 배기가스가 터빈 입구

에서 바이패스 되어야 하는 것을 확인할 수 있다. 이보다 작

은 바이패스 비에서 운용이 되면 작동점 대비 압축기의 회전

수가 급격히 상승하게 되고, 압력비 역시 과도하게 상승하게 

된다. HP 터빈 압축기의 압력비가 가장 낮은 반면, HP 터빈 

입구의 온도가 가장 높기 때문에 HP 터빈에서 30%의 배기

가스가 바이패스되어야 한다. IP 및 LP 단으로 진행될수록 

압축기에서 압력비는 증가하여 압축기 소요 동력은 증가하

지만, 이와는 반대로 압축기 입구 흡입 공기의 밀도가 감소

되면서 압축기 소요 동력이 감소하게 되어 이 둘 사이에 균

형을 이루어 각 단 터빈 입구에서 바이패스 비는 14% 정도로 

결정된다. 

 

4.2 가용 터보차저 분석
  

이러한 다단 터보차저 시스템의 가장 큰 장점은 자동차용

으로 개발된 상용 터보차저를 사용할 수 있을 경우 연구개발

에 소요되는 자원을 절약할 수 있게 된다는 점이다. 본 연구

에서도 시스템 해석 결과에 따라, 자동차용으로 개발된 상용 

터보차저 중 가용한 터보차저 유무를 검색하였다. 본 연구에

서는 Honeywell사의 Garrett 터보차저 제품군에서 가용 터

보차저를 검색하였는데, Garrett 터보차저는 엔진의 용적 및 

동력 요구조건을 만족시킬 수 있도록 다양한 종류의 터보차

저 제품군을 보유하고 있다.
(10)

각 단 터보차저 압축기에 흐르는 질량유량은 동일하지만, 

희박한 대기조건으로 인해 LP 터보차저에 흐르는 체적유량

이 가장 크고, HP 터보차저에 흐르는 체적유량이 가장 적다. 








(19)

이에 식 (19)를 이용하여 계산된 질량유량을 표준대기조건

의 질량유량으로 변환하고, 터보차저 성능곡선 중 압축기 성

능곡선에 적용 가능하다면, 해당 터보차저를 본 연구의 다단 

터보차저 시스템에 적용할 수 있게 된다. HP 터보차저의 경

우 체적유량이 작기 때문에 선택의 폭이 다양하지만, LP 터

보차저로 갈수록 선택 가능한 모델이 줄어든다.

실제 터보차저의 선정을 위해서는 각 고도별 대기조건, 요

구되는 엔진 동력 등이 고려되어야 하고 이에 따라 각 단별 

터보차저의 운용절차가 정립된 이후 고도별, 운전조건별 운
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전점들을 정의할 수 있다. 이후 압축기 및 터빈 성능곡선에 

조건별 운전점들을 적용하는 절차를 따른다. 본 연구에서는 

해당 연구에 앞서 순항고도에 대해서 해석된 터보차저의 요

구조건에 따라, 각단의 터보차저를 선정하고 해당 터보차저

의 압축기 및 터빈 성능곡선에 순항고도에서의 운전점을 표

시하였다. 

터보차저 선정 시 순항고도에서도 추가적인 과급이 필요할 

경우를 대비하여, HP 터보차저에서 추가적인 과급이 가능하

도록 HP 압축기의 운전점이 압축기 성능곡선 중간에 위치하

는 HP 터보차저를 선정하였다. 반면에 LP 및 IP 터보차저의 

경우 터보차저의 크기를 최소화 할 수 있도록 압축기 성능곡

선 상단에 운전 조건이 위치하도록 터보차저를 선정하였다.
(11)

Fig. 3은 Garrett 터보차저 중 Table 3의 성능을 만족시

키는 터보차저를 선정하고, 압축기 및 터빈 성능곡선에 순항

고도에서 압축기와 터빈의 운전점을 나타내었다. Fig. 3의 

(b) 와 (c)에 나타난 것처럼 IP 및 LP 터보차저의 경우 압축

기의 운전점이 성능곡선 상단에 위치하고 있다. 터빈의 운전

점 또한 초킹영역에서 결정된다. 즉 추가적인 과급이 필요하

더라도 IP 및 LP 터보차저의 압력상승은 제한되며, 이는 터

빈 자체의 팽창비 그리고 터빈 배기 바이패스에 의해 조절될 

것이다. 반면 HP 터보차저의 경우 압축기의 압력 상승여력

이 충분하여 추가적인 과급이 필요할 경우 HP 터보차저에서 

추가적인 과급을 할 수 있도록 해당 터보차저를 선정하였다.

또한 선택된 터보차저들은 앞서 가정한 압축기 및 터빈의 

효율을 만족시키는 것을 확인할 수 있었다. 이를 통해 앞서 

수행된 1차원 시스템 해석 결과는 실현 가능한 사이클임을 

확인하였다.  

5. 결  론

본 연구에서는 60,000 ft급 고도에서 운용가능한 무인기

에 왕복동 엔진을 적용하기 위하여, 다단 터보차저 시스템 레

이아웃을 구성하였고, 1차원 시스템 해석을 통해 각 단별 터

보차저 성능 요구조건을 도출할 수 있었다. 도출된 터보차저

의 요구조건을 기준으로 자동차용으로 개발된 상용 터보차저

의 운용 범위 내에 있어 3단의 터보차저를 선정할 수 있었다. 

본 연구 결과를 토대로 실제 다단 터보차저 시스템 상세 

설계 및 개발을 진행할 예정이며, 이에 다단 터보차저 시스

템을 개발 시 연구비용과 시간을 대폭 절감할 수 있을 것으

로 기대된다.
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