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ABSTRACT

A turbo fan engine performance analysis program combined with a particle swarm

optimization(PSO) has been developed to optimize the major design parameters of the

combat aircraft gas turbine engine. The optimized parameters includes bypass ratio, fan

pressure ratio, high pressure compression ratio and burner exit temperature. The objective

parameters have been determined using a multi-objective function consisting of the net

thrust and specific fuel consumption along a weight function. The basic model for the

combat aircraft gas turbine engine has been selected as the F404 turbofan engine which is

widely used in the combat aircraft, F-18 and Korean high level training aircraft, T-50. The

optimal conditions of four parameters have been obtained for various design conditions.

초 록

최적화 프로그램과 연동시키기 위한 터보팬 엔진 성능해석 프로그램을 개발하고, 최적

화 기법인 Particle Swarm Optimization을 이용하여 전투기 엔진의 주요 설계변수인 바이

패스비, 팬 압축비, 고압압축기 압축비 및 버너출구온도에 대한 성능 최적화를 수행하였

다. 최적화 목표는 순추력과 비연료소모율을 다목표 함수로 설정하였으며, 두 개의 목표에

대해 가중치를 주어 각 가중치별 최적 설계점을 도출하였다. 기본 모델은 F-18 전투기와

T-50 고등훈련기에 쓰이고 있는 F404 터보팬 엔진을 선정하여 분석을 수행하였다. 본 연구

결과로 네 개의 변수에 대한 최적 조건을 도출하고, 다양한 설계조건에 대한 최적 설계점

추이를 분석하였다.

Key Words : Turbo Fan Engine(터보팬 엔진), Particle Swarm Optimization, Net

Thrust(순추력), Specific Fuel Consumption(비연료소모율)
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Ⅰ. 서 론

항공기 엔진은 수 만개의 부품들로 구성되어

있기 때문에 매우 복잡하여 설계 시 최적의 성능

을 구현하기 위해서는 여러 설계변수를 고려하여

설계를 수행하여야 한다. 또한 추력의 극대화와

연료소모율 저감 등 고객 요구에 맞는 엔진 성능

극대화 요소들에 대한 최적화 구현을 위해서는

설계변수에 대해 적절한 설계점 선정이 요구된

다. 이는 엔진 개발 이후 생산단계에서 이를 발

견하여 재설계 할 경우, 막대한 비용을 지불해야

하기 때문이다.

본 연구는 여러 설계변수들에 대한 민감도 해

석을 통해 도출된 최적화 요소를 바이패스비, 팬

압축비, 고압 압축기 압축비, 버너출구온도로 선

정하였고 이에 대해 터보팬 엔진 성능이 극대화

될 때의 각 요소들의 설계점에 대한 연구를 수행

하였다. 항공기 엔진과 관련 여러 성능요소에 대

한 연구가 그동안 수행되어 왔다. Homaifar 등

(1994)은 단위 질유량 당 추력과 효율을 성능요

소로, 마하수, 압축기 압축비, 팬 압축비와 바이

패스비를 터보팬 엔진의 성능 최적화 변수로 하

여 성능분석을 수행하였다. Asako 등 (2002)은

항공기 엔진 개념설계 시 다분야 통합 최적화 설

계를 위해 비연료소모율을 성능요소로 도입하여

고압터빈 효율과 열효율을 성능 최적화 변수로

하였다. Atashkari 등 (2005)은 비연료소모율과

비추력, 추력효율 및 열효율을 엔진 성능요소로

하여 터보제트엔진에 대해 다 목표성능 최적화를

수행하였다[1-3].

터보팬 엔진의 성능 최적화를 위해 MATLAB

기반 터보팬 엔진 성능해석 프로그램을 개발하

여, PSO(Particle Swarm Optimization) 알고리즘

과 연동시켜 최적의 설계점을 도출하였다. 이

PSO 알고리즘은 진화연산 기법 중 하나이며,

군집을 이루어 생활하고 있는 벌레나 새들과 같

은 저지능 객체의 집단생활을 모델링하여 각 객

체는 낮은 지능을 가지고 단순한 역할을 수행하

나 공통된 규칙이나 의사소통을 통하여 집단 전

체의 성능은 우수하다. 또한 저지능을 모델링하

는 경우 연산량이 기존의 기법보다 크게 줄어드

는 장점이 있다. 기존 진화연산 기법의 무작위

탐색 성능과 각 진화에서 최적해를 중심으로 해

를 탐색 및 수렴해 가는 미분제약을 해소한 수학

적 접근 방법의 장점을 동시에 가지고 있다[4].

이와 같은 이유로, PSO 알고리즘은 여러 최적화

문제에 활용되고 있다. 예를 들어 Seyed 등

(2012)은 PSO 알고리즘을 복합 가스터빈 설비에

대해 열효율과 경제성에 대한 최적화 분석에 활

용하였다. Sadeghierad 등 (2010)은 고속의 회전

자와 높은 주파수의 고정자를 가진 고속 마이크

로 터빈 발전기 설계에 PSO 알고리즘을 활용하

여 효율 최적화를 수행하였다. Weiping 등

(2013)은 PSO 알고리즘을 이용하여 경제성, 효율

성 및 안전운항에 중요한 요소인 증기터빈의 열

전비를 예측하였다[5-7].

Ⅱ. 본 론

2.1 터보팬 엔진 성능 시스템 설계

2.1.1 시스템 구성도

개발된 터보팬 엔진의 성능 프로그램의 적합

성 확인을 위해 Gasturb 12 데이터와 비교하였

다. 시스템 설계를 위한 기본 엔진 형상은 미국

의 F-18 전투기와 최근 전력화 되어 운용 중인

우리 공군의 T-50 고등훈련기에 사용되고 있는

F404 터보팬 엔진을 선정하였고, 최적화 설계를

위한 목표 성능요소는 순추력과 비연료소모율로

선정하였다.

Figure 1은 F404 터보팬 엔진의 개념도를 나

타낸다.

터보팬 엔진의 코어 스트림과 팬 스트림을 결

합한 추력 (F) 및 비연료소모율 (S)는 식(1)~(3)과

같다[8].

   
  (1)

 


(2)

 
  

 
(3)

 : 유량

 : 출구 속도

Fig. 1. Engine Model for F404 Cycle Analysis
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 : 입구 속도

 : 출구 단면적

 : 출구 압력

 : 바이패스비

 : 연료/공기비

 : 연소기의 엔탈피 비

 : 입구의 전 온도와 정 온도 비

 : 고압압축기의 전 온도비


: 고압압축기 정압비열

 : 연소기 효율

 : 발열량

subscript : 단계별 위치

2.1.2 기본 성능분석 및 조건

F404 엔진은 공개된 성능자료에 따르면 후기

연소기가 없을 경우, 이륙추력과 최대 연속추력

이 48.90 kN, 비연료소모율 22.94 g/(kN·s) 으로

동일하여 이를 설계점 해석을 위한 목표값으로

설정하였다. 동일한 해석조건에 대해 개발된 성

능해석 코드 해석결과 순추력 51.08 kN, 비연료

소모율 20.30 g/(kN·s)이며, Gasturb 12 결과는

순추력 51.80 kN, 비연료소모율 22.89 g/(kN·s)

으로 이는 연소기의 압력저하 고려에 따른 차이

로서 공개된 성능 및 성능데이터 범주에 있다.

2.1.3 탈설계점 해석

기본 성능분석 수행 후 탈설계점 해석을 위해

설계점을 벗어난 지점에서 구성품 효율을 예측하기

위해서는 적합한 구성품 성능 선도가 요구된다.

구성품 성능 선도를 축척하는 일반적인 방법은

성능 선도의 설계점 데이터를 새로운 엔진의 설

계점 데이터에 맞도록 축척인자 값을 구하여 구

성품 성능도의 전체 데이터에 곱하는 방법이다.

이 방법은 기존의 엔진과 새로운 엔진의 성능이

비슷하여야 신뢰성이 높은 구성품 선도를 만들 수

있다.

본 연구에서는 Gasturb 12에서 제공하는 축척

기법을 이용하여 성능해석에 적용하였다[9].

Table 1은 탈설계점 해석결과와 기본 성능분

석 결과 중 순추력 및 비연료소모율과 비교한 결

과이며, 최대 6.39%의 오차를 보여주며 이는

Gasturb 제공하는 구성품 선도와 실 엔진의 구

성품 선도가 상이하여 발생 된 것으로 판단된다.

2.1.4 성능 민감도 해석

엔진의 순추력 극대화 및 비연료소모율 최소

화를 위해서는 최적설계를 수행해야 한다. 최적

설계 시 중요한 요소는 바이패스비, 팬 흡입유량,

Altitude(m) Speed(M) Net Thrust Error(%) TSFC Error(%)

0 0 0.00 0.00

0 0.2 -0.10 -0.10

0 0.4 -0.46 -0.44

0 0.6 -3.38 -0.36

3,000 0 0.82 0.57

3,000 0.2 0.62 0.68

3,000 0.4 0.46 0.54

3,000 0.6 0.16 0.14

6,000 0 2.63 0.70

6,000 0.2 2.20 0.94

6,000 0.4 1.45 1.16

6,000 0.6 1.03 1.04

9,000 0 6.39 0.59

9,000 0.2 5.87 0.77

9,000 0.4 4.81 1.01

9,000 0.6 3.50 1.28

Table 1. Comparison of Off-Design Points

Results

버너출구온도, 팬압축비, 고압압축기 압축비, 고

압터빈 냉각공기비 등으로 이와 같은 요소의 편차

및 민감도를 고려하여 설계가 수행되어야 한다.

민감도 해석을 위해 Gasturb 12를 통해 데이

터를 도출하였다. 입력변수는 바이패스비, 팬 흡

입유량, 버너출구온도, 팬압축비, 고압압축기 압

축비 및 고압터빈 냉각공기비로 총 6개에 대해,

출력변수로는 순추력 및 비연료소모율로 설정하

여 해석을 수행하였다. 해석은 1개의 변수만 변

화를 주고 나머지 변수는 기준 값으로 고정하여

민감도를 분석하는 One-at-a-once (OAT) 방법

[10]을 적용하였다.

Figure 2~3은 OAT해석 결과이다. 순추력에 대

하여 버너출구온도의 민감도가 가장 크다는 것을

Fig. 2. Sensitivity analysis for Net

Thrust (One- at-a-time)
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Fig. 3. Sensitivity analysis for Specific Fuel

Consumption(One-at-a-time)

알 수 있고, 바이패스비, 고압압축기 압축비, 고

압터빈 냉각공기비, 팬 압축비는 순추력과 반비

례함을 알 수 있다. 비연료소모율에 대해서는 버

너출구온도의 민감도가 가장 큰 것을 알 수 있

고, 버너출구온도를 제외한 다른 변수들이 비연

료소모율에 반비례함을 알 수 있다. 위 민감도

해석결과를 토대로 최적화를 위한 변수로 바이패

스비, 고압 압축기 압축비, 팬 압축비, 버너출구

온도를 설정하여 최적화 해석을 수행하였다.

2.1.5 최적화 기법

본 연구에서는 PSO를 최적화 기법으로 사용하

였다. PSO 알고리즘은 물고기나 새와 같은 군집

활동을 하는 집단의 행동양식을 모방한 군집 기

반의 진화연산(Evolutionary Computation)을 이

용한 최적화 기법이다. 기존의 최적화 기법에 비

해 연산속도가 빠르고 여러 조건에 대하여 적용

할 수 있는 장점을 가지고 있다.

PSO는 기본적으로 아래 식과 같이 속도와 위

치를 업데이트하는 두 식으로 구성된다.

   

 
(4)

       (5)

식(4)에서 는 관성 가중치(inertia weight)

를 의미하고, 과 는 가속 상수로 정의한다.

과 는 0과 1사이의 임의의 값을 가진다. 두

번째 항인  는 인지성 부분으로

국소 최적점을 이용하여 입자 스스로 경험이 반

영된다. 또한 세 번째 항인 는

사회성 부분으로 전역 최적 값의 영향을 받는다.

식(5)와 같이 시간 t+1 에서의 입자는 이전시간

의 위치에 입자의 속도인  를 더해서 구할

수 있다.

여러 개의 변수를 최적화 하는 것은 다중목표

(Multi- objective)라고 하며, 본 연구에서는 가중

치 방법(weighted method)을 사용하여 목적함수

를 식(6)과 같이 나타내었다.

  

  




 (6)

운용목적 등을 고려하여 가중치 를 0에서 1

까지 조절하면서 순추력에 더 비중을 둘 것인지,

비연료소모율에 더 비중을 둘 것인지 선택할 수

있다[11-12].

가중치 가 1인 경우 순추력을 최대로 하는

설계변수를 찾아내며, 가 0인 경우에는 비연료

소모율이 최소가 되는 설계변수를 찾게 된다. 순

추력과 비연료소모율 최적화 목표가 반대이므로,

비연료소모율의 역수를 취했고 표준화를 위해 순

추력이 최대가 되는 58.520로, 비연료소모율이 최

소가 되는 0.0750를 보정하여 목적함수를 설정하

였다.

2.2 분석결과

2.2.1 순추력 최적화

를 1로 설정하여 비연료소모율과 상관없이

최대 순추력을 갖게 하는 설계변수를 도출하였

다. Fig. 4~7은 PSO 계산과정을 통해 순추력이

최적화될 때, 각 변수별로 수렴해 가는 과정을

보여준다. 그림의 x축은 초기에 뿌려진 입자의

순서이고, y축은 각 해당 변수별 위치를 나타낸

다. 계산을 통해 흩어진 입자들이 방향성을 가지

고 한 줄로 정렬되는 것을 볼 수 있다. 결국

Fig. 4. Bypass Ratio Optimization process

for Net Thrust
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Fig. 5. HP Compression Ratio Optimization

Process for Net Thrust

Fig. 6. Fan Pressure Ratio Optimization

Process for Net Thrust

Fig. 7. Burner Exit Temperature Optimization

Process for Net Thrust

PSO 연산을 통해 수렴하면 모든 입자들이 일렬

로 나열하게 된다. 버너출구온도의 경우, 타 변수

들에 비해 최적화 계산을 위한 수렴이 상대적으

로 늦음을 알 수 있다. 바이패스비, 고압 압축기

Parameters Value

Bypass ratio 0.201

HP Compression ratio 4.183

Fan Pressure ratio 2.614

Burner Exit Temperature(K) 1734

Net thrust(kN) 58.52

Table 2. Optimization for Maximum Net thrust

압축비, 팬 압축비, 버너출구온도가 상한 또는 하

한 값에 근접한 것처럼 보이나, PSO 최적화를

통해 수렴된 설계점은 Table 2와 같이 각각

0.201, 4.183, 2.614, 1734 K에 수렴하였다.

2.2.2 비연료소모율 최적화

가 0일 경우, 순추력과 상관없이 비연료소모

율이 최소가 되는 비연료소모율 설계변수를 도출

하였다. Fig. 8~11은 PSO 계산과정을 통해 비연

료소모율이 최적화될 때, 각 변수별로 수렴해 가

는 과정을 보여준다. 버너출구온도의 경우, 타 변

Fig. 8. Bypass Ratio Optimization Process

for Specific Fuel Consumption

Fig. 9. HP Compression Ratio Optimization

Process for Specific Fuel Consumption
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Fig. 10. Fan Pressure Ratio Optimization

Process for Specific Fuel Consumption

Fig. 11. Burner Exit Temperature Optimization

Process for Specific Fuel Consumption

Parameters Value

Bypass ratio 0.594

HP Compression ratio 7.745

Fan Pressure ratio 5.725

Burner Exit Temperature(K) 1516

Specific Fuel Consumption 13.34

Table 3. Optimization for minimum Specific

Fuel Consumption

수들에 비해 최적화 계산을 위한 수렴이 상대적

으로 늦음을 알 수 있다. 바이패스비, 고압 압축

기 압축비, 팬 압축비, 버너출구온도가 상한 또는

하한 값에 근접한 것처럼 보이나, PSO 최적화를

통해 수렴된 설계점은 Table 3과 같이 각각

0.594, 7.745, 5.725, 1516 K에 수렴하였다.

2.2.3 다중 설계변수 최적화

Figure 12와 같이 가중치 를 변화를 주면서

순추력과 비연료소모율 변화를 분석하였다.

Fig. 12. Optimization Based on Weighted

Parameters

가 0 일 경우, 즉 비연료소모율에 대한 가중

치가 가장 큰 경우 비연료소모율은 13.34

g/(kN·s)로서 본 연구의 기본 F404 터보팬 엔진

해석결과인 20.30 g/(kN·s)에 비해 약 66%를 더

절감할 수 있다.

가 1 일때, 즉 순추력에 대한 가중치가 가장

큰 경우 순추력은 58.52 kN 으로서 기본 F404

터보팬 엔진 해석결과인 51.08 kN에 비해 약 15

%를 더 증가시킬 수 있다.

또한, 가중치 가 0.1~0.2 구간에서의 순추력과

0.95~1.0 구간에서 비연료소모율의 급격한 변화가

있었다. 이는 위 구간에서 타 성능계수가 영향을

주기 시작하는 지점을 의미하는 것으로 판단된다.

Figure 13은 가중치 를 고려해서 다목표 함

수가 최적화 되었을 때의 4개 변수의 변동 추이

를 보여준다. 버너출구온도 (Tbet)를 제외한 바이

패스비 (Beta), 고압 압축기 압축비 (Prc), 팬 압

축비 (Prf) 의 경우, 가중치 가 커짐에 따라 점

차 줄어드는 위치에서 다목표 함수가 극대화 됨

을 알 수 있다. 이는 동일한 추력과 연료-공기비

조건에서 바이패스비가 커지면 식(2)에 의해 비

연료소모율은 줄게 되며, 팬 압축비, 고압 압축기

압축비가 커지면 전온도가 상승하게 되어 순추력

이 커져 비연료소모율은 줄어들게 된다. 따라서,

비연료소모율의 최적화 방향인 가 줄어드는 방

향으로 바이패스비, 팬 압축비, 고압 압축기 압축

비가 커지게 된다. 버너출구온도의 경우, 가중치

가 0.1~0.2 에서 낮은 온도에서 높은 온도로 급

격하게 올라간다. 이는 이 구간에서 다목표 함수

중 비연료소모율 최적화 요소의 변화가 순추력

최적화 요소에 비해 상대적으로 작아 다목표 함

수 최적화의 요소 중 순추력이 크게 작용되어 버

너출구온도가 한계값인 1700K에 근접한 곳에서
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Fig. 13. Variations of Optimized variables

based on weighted parameters

최적화가 이루어 진다.

Ⅲ. 결 론

MATLAB을 사용한 터보팬 엔진 성능해석 프

로그램을 개발하여 최적화프로그램과 연동하여

F404 엔진의 최적화 연구를 수행하였다. 최적화

설계 변수 도출을 위해 민감도 해석을 수행하여

설계변수를 바이패스비, 고압 압축기 압축비, 팬

압축비, 버너출구온도로 설정하였다. 또한 순추력

과 비연료소모율을 통합하여 다목표 최적화하는

목적함수로 설정하였다.

PSO를 이용하여 다목표 성능최적화 한 결과,

비연료소모율에 대해 최적화 한 결과 기본 성능

해석 결과에 비해 비연료소모율은 약 66% 줄어

들었고, 순추력 최적화 한 결과 약 15% 증가 할

수 있음을 확인할 수 있었다.

또한 가중치 가 0.1~0.2, 0.95~1.0 구간에서

순추력과 비연료소모율에 대해 타 성능계수의 영

향에 따라 변동이 있음을 알 수 있다.

다목표 함수 최적화시 가중치가 커질수록 버

너출구온도 이외의 설계변수들은 줄어드는 경향

이 있었다. 이는 버너출구온도 이외의 변수들과

비연료소모율의 관계에 따라 비연료소모율의 최

적화 되는 방향으로 커짐을 알 수 있었고, 버너

출구온도는 가중치가 0.1~0.2 구간에서 급격하게

상승하는 것은 이 구간의 비연료소모율 변화가

순추력 변화보다 상대적으로 작아 다목표 함수

최적화에 크게 작용되었음을 알 수 있었다.

F404 터보팬 엔진 성능모델의 정상상태에 대

한 성능해석을 수행하였으나, 동적 모델링을 통

한 다양한 조건에 대한 해석을 통해 결함발생 시

의 진단에 대한 고찰을 수행할 예정이다.
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