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ABSTRACT

Shape parameters and design variables for a centrifugal compressor impeller were

investigated for optimizing a centrifugal compressor. In order to compare the

performance of an optimized impeller with the performance of the original impeller,

an already tested impeller was chosen and design variables for optimization were

selected. The meridional shapes at the shroud and at the hub were re-designed using

the Bezier curve. The camber-lines of the impeller blade at the hub and at the tip

were also expressed by the Bezier curve. The shape curves for impeller could be

expressed using 6-8 control points. Among them, eight control points which have

strong effect to the shape can be selected as design variables for optimization.

Therefore, any impeller which is expressed by data points for its shape can be

optimized using few design variables.

초 록

원심압축기 임펠러의 최적화연구를 수행하기 위하여 임펠러의 형상변수와 설계변수에

관한 연구를 수행하였다. 최적화된 결과로부터 성능향상이 달성되었는지를 평가하기 위하

여 기존에 실험되어진 임펠러를 선택하였으며, 이 임펠러에서 최적화를 위한 설계변수를

선정하였다. 임펠러 유로에서 허브와 쉬라우드에서의 형상은 베지어곡선으로 재설계되었

다. 또한 임펠러 허브와 팁에서의 블레이드 캠버선도 베지어곡선으로 표현하였다. 각각의

형상곡선은 6-8개의 조정점으로 충분히 일치하는 곡선을 얻게 되었으며, 이 중 형상의 변

화에 큰 영향을 미치는 조정점을 선택하여 8개의 설계변수로 최적화가 가능함을 보여주

었다. 따라서 기존에 사용되고 있는 원심압축기 임펠러의 점 데이터를 활용하여 최적화

형상을 위한 연구가 진행될 수 있음을 보여주었다.

Key Words : Centrifugal Compressor(원심압축기), Impeller Blade(임펠러 블레이드),

Shape Parameter(형상변수), Design Variables(설계변수)
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Ⅰ. 서 론

원심압축기는 2차세계대전중에 높은 비추력

을 가진 항공기엔진의 수요에 따라 내연기관

엔진을 대체할 수 있는 가스터빈 개발에 의하

여 급격한 발전이 이루어졌다. 현재에는 축류

형 압축기가 대부분의 제트항공기 엔진에 적
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용되고 있지만, 항속거리가 짧은 항공기에 채

용되는 소형엔진의 경우에는 원심압축기의 적

용으로 장착거리가 줄어들고, 단 당 높은 압

축비가 얻어지므로 여전히 사용되고 있다. 또

한 산업용으로는 대용량의 압축공기를 생산하

는 압축기의 수요가 증대함에 따라 높은 비출

력을 나타내는 원심형 압축기가 많이 사용되

고 있다. 아울러 대부분의 터보차져는 원심형

압축기를 사용하고 있다.

원심압축기의 단당 압축비는 일반적으로

4:1 정도이지만 고 인장 재질에서는 7:1 까지

압축비를 달성하기도 한다. 효율은 동일한 작

업을 기준으로 비교할 때 축류형 압축기에 비

하여 3-4%정도 낮은 효율을 나타낸다. 하지만

질량유량의 변화에 대하여 축류형 압축기보다

는 덜 민감한 장점이 있다. 또한 축류형 압축

기에 비하여 제작이 간단하므로 제작비가 적

게 들고, 조립이 간단한 장점이 있다.

원심압축기는 기본적으로 공기의 흐름을 기

준으로 임펠러와 디퓨져가 케이싱 안에 장착

되며 최종적으로 스크롤을 지나면서 고압의

공기가 생성된다. 작동조건의 변화가 많은 경

우에는 디퓨져를 설치하지 않고 사용하기도

한다. 압축기에서는 공기의 온도가 그다지 높

지 않고, 또한 고 인장 재질들이 많이 있으므

로 공력효율을 증대하기 위하여 임펠러의 익

형을 단순히 반경뱡향으로 설계하지 않고 3차

원 형상으로 설계한다. 따라서 임펠러 출구에

서의 익형형상은 대부분 작동안정성이 높은

후향으로 되어있다.

압축기에서의 효율이나 압축비는 임펠러 익

형의 형상과 임펠러에서의 허브와 쉬라우드

부분의 유로(passage)형상에 의하여 좌우된다.

임펠러의 익형형상이나 유로의 형상설계를 위

한 여러 가지 방법[1-3]이 제시되어 있으나 대

부분 설계자의 경험과 직관에 의하여 결정된

다. 이렇게 결정된 형상은 추가적으로 전산유

동해석을 수행하여 얻은 내부유동장으로부터

부분적인 보완이 수행된다.

이러한 설계방식에 대응하여 형상설계와 관

련된 설계변수를 설정하고 최적화 기법으로

임펠러의 형상과 유로를 구하는 연구[4-9]들이

수행되고 있다. 하지만 이들의 연구에서는 수

치적인 연구만 수행되었다. 따라서 초기에 설

계자가 설정한 설계변수를 기준으로 설계된

임펠러에서 목적함수를 설정하고, 최적화기법

을 적용하여 얻은 결과가 초기의 목적함수보

다 향상된 결과를 얻게 되면, 적용하였던 최

적화기법이 임펠러 설계를 위한 효과적인 방

법이라고 제시하였다. 이러한 원인은 고속으

로 회전하는 원심압축기에서의 성능실험을 수

행하기가 상당한 어렵기 때문이다. 구동축과

원심압축기 축 사이에 토오크메터를 설치하기

가 어려우며, 높은 회전수를 갖는 토오크메터

를 구하기가 쉽지 않기 때문이다. 또한 등엔

트로피 효율을 측정하는데 있어서도 장치에

충분한 단열조치가 쉽지 않으며, 측정하는 온

도의 불확도에 따라서 결과값에 많은 영향을

미치기 때문이다.

본 연구에서는 원심압축기를 설계하는데 있

어서, 정확한 설계변수의 설정과 함께 최적화

의 연구를 수행하기 위한 전단계에 대한 연구

로써 이미 실험된 임펠러로부터 설계변수를

선정하기 위한 연구이다. 임펠러에 대한 많은

연구들이 수행되었지만 성능과 익형의 데이터

를 구할 수 있는 경우로는 Eckardt 임펠러

[10-12]와 Krain 임펠러[13]가 있다. 이들 임펠

러의 형상데이터는 3차원 수치들이며, 이들

수치를 스프라인으로 연결하여 형상화 하였

다. 따라서 이러한 스프라인 형태의 데이터로

부터는 최적화를 수행하기에는 너무나 많은

설계변수가 있으므로 최적화된 형상을 얻는

연구가 불가능하다. 아울러 대부분의 설계된

임펠러도 이와 같이 스프라인형태의 수치데이

터를 갖고 있다. 따라서 본 연구에서는 임펠

러 내부에서의 유동장 측정이 있는 Eckardt

임펠러를 기준으로 설계변수의 선정에 대한

연구를 수행하였으며, 아울러 본 연구는 기존

에 사용되고 있는 임펠러의 최적화를 위한 연

구에도 활용될 것이다.

Ⅱ. 임펠러의 형상설계

원심압축기에서의 유로형상은 Fig. 1에서

처럼 극좌표계의 r-z 평면에 투사하여 얻게 되

는데, 이 투사된 면을 자오면이라 한다. Fig. 1

에서 z 는 축방향을 의미하며, m은 자오면에

서 곡선의 길이다. 국부적인 반경 rref 에서의

미소거리는 식(1)과 같이 표현된다.

  (1)

자오면에서의 유로형상은 임펠러 허브와 쉬

라우드 형상으로 표현할 수 있다. 이 들의 곡

선은 원형, 포물선형, 타원형 등으로 나타낼

수 있으며, Wallace[14]는 Lame oval의 형태

를 사용하여 설계를 하였다.
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Fig. 1. Meridional plane for centrifugal

compressor impeller design

Fig. 2. Cartesian coordinate and wrap

angle at the impeller inlet

임펠러의 공력효율을 증대하기 위하여 3차

원 형상으로 설계된다면, 3차원 임펠러의 익

형은 Fig. 2와 같이 직교좌표계를 사용하여 표

현할 수 있다. 이 좌표중심은 Fig. 1의 좌표중

심과 동일하며, 축방향은 z 로 동일하다. 익형

의 캠버선이 회전하는 각도( )는 오른손법칙

에 의거하여 x 축에서 y 축 방향으로 나타내

며, 익형각()는 축방향을 기준으로 식(2)와

같이 계산된다.

 













(2)

식(2)에서 계산된 캠버선을 기준으로 익형

의 최종형상은 캠버선에 수직하게 익형의 두

께를 결정하면 압력면과 흡입면의 형상이 완

성된다.

임펠러 익형의 제작 시 하나의 밀링커트를

사용하는 방식(prank mill)이 간단하기 때문에

가장 많이 채용되고 있다. 따라서 이 경우에

는 압축기의 유로를 기준으로 임펠러에서의

허브와 팁에서의 형상곡선만 설계하게 되면 3

차원 익형이 형성된다. 이 때 각각의 곡선은

원형, 타원형, 포물선, lame oval, 직선, 고차

함수 등의 함수를 조합하여 임펠러 입출구에

서의 작동조건을 만족하도록 익형각과 회전각

()을 설정하는 방법이 적용되고 있다. 특히,

높은 연속성과 유연성을 가진 베지어(Bezier)

곡선을 사용하여 설계[15,16]를 많이 하지만

이 경우에는 사용자가 모니터상에서 형상을

직접 조작할 수 있어야 한다.

III. 유동해석

Eckardt는 두 종류의 임펠러에 대하여 성능

시험을 수행하였는데, 입구유로의 차이에 따

라 O-형과 A-형으로 구분하였다. 본 연구에서

는 두 임펠러에 대하여 유동해석을 수행하였

으나 각각의 유동해석 결과가 실험결과와 일

치하는 정도가 비슷하므로 설계점 질량유량이

적은 A-형 임펠러에서 계산된 결과만 기술하

기로 한다.

유동해석은 3차원 압축성 난류유동 해석

상용프로그램인 CFX-12[17]을 사용하였으며,

난류모델은 모델을 적용하였다. 대류항은

second-order의 upwind 방식을 기본으로 하

는 high resolution 방식을 적용하였다. 계산

영역은 3개를 만들어 입구영역, 임펠러영역,

출구영역으로 구분하였으며, 각각의 영역이

접하는 부분은 프로즌로터 조건으로 처리하였

다. Fig. 3에서 보여주는 것과 같이 계산영역

은 하나의 유로에서 수행되었으며, 계산영역

에서 회전방향으로의 경계조건은 주기조건을

주었다. 입구에는 전압력 조건과 출구에는 질

량유량의 조건을 주었다. 입구영역과 출구영

역은 정지영역으로 설정하였으며, 임펠러영역

은 회전영역으로 설정하였다. 입구영역에서의

허브는 임펠러와 동일한 회전속도를 주었다.

Fig. 3. Computational Domains and

boundary conditions
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격자의 개수에 대한 테스트를 수행하였는데

계산결과는 15만개 이상에서는 동일한 결과를

보여주었다. Benini[18]는 최적화를 3만개의

격자를 사용하였는데, 보다 정확한 계산을 위

하여서는 보다는 많은 격자를 사용하여야 함

을 알 수 있으며, 본 계산에서는 21만개의 격

자를 사용하여 계산을 수행하였다.

계산에서는 설계점에서의 압력비가 1.89, 전

효율은 91.9%의 값을 나타내었다. 하지만 실

험에서는 설계점에서의 압력비가 1.91, 전효율

은 88.6% 를 얻었다. 압력비의 미소한 차이는

실험과의 내부유동장의 비교로부터 팁간극의

차이에 의한 영향으로 사료되며, 효율은 난류

모델에 따라 효율값의 차이를 보여주었으므로

이에 의한 영향으로 판단된다. Benini[18]의

계산에서는 효율이 93%로 예측되었으므로 본

계산에서의 효율은 계산상에서 예측되는 적절

한 효율이라고 판단된다. 특히 전효율은 식(3)

과 같이 계산되므로 압력비()의 예측이

정확하다고 하여도 계산이나 실험에서 측정되

는 출구 전온도()의 값에 따라서 상당한 차

이를 발생할 수 있다. 식(3)에서 하첨자 0과 4

는 압축기입구와 출구의 위치를 의미한다.

 











(3)

Fig. 4는 실험에서 내부유동장을 측정하였

던 유로에 수직한 측정단면의 위치를 보여주

고 있으며, 또한 ①에서 ②까지 임펠러 쉬라

우드에서의 압력측정 위치를 보여주고 있다.

Fig. 5는 입구전압력()을 기준으로 임펠러

Fig. 4. Measuring planes in the

experiment[19]

쉬라우드에서 측정된[19] 정압력()의 변화를

보여주고 있다. 수평축에서 는 임펠러의 자

오면 길이를 기준으로 무차원화 한 것으로 0

과 1의 위치는 임펠러의 전단과 후단이 된다.

계산한 결과는 전반적으로 일치하는 경향을

보여주고 있으나 임펠러의 후단부로 가면서

다소 정압력이 감소하고 있음을 보여주고 있

다. 이러한 것은 팁 간극의 차이에 의하여 발

생된 것으로 판단되며, 내부유동장의 변화에

서 추가적인 설명이 되어있다.

Normalized meridional length (x)

-0.5 0.0 0.5 1.0 1.5

P
s/P

t0

0.6

0.8

1.0

1.2

1.4

1.6

1.8

computation
experiment

Fig. 5. Static pressure distributions

along the impeller casing
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Fig. 6은 임펠러 내부의 중간 피치면에서

스팬방향을 따라 측정된 상대속도(w)의 변화

를 보여주고 있으며, U2는 임펠러 출구에서의

회전속도를 의미한다. 상대속도의 분포를 보

면 임펠러의 앞부분에서는 스팬을 따라서(허

브에서 쉬라우드까지) 직선적인 분포를 보이

다가 점차적으로 쉬라우드에서부터 낮은 상대

속도 영역이 발생되면서 점차적으로 낮은 속

도 영역이 증대하고 있음을 알 수 있다. 이는

임펠러의 뒷부분으로 가면서 익형이 휘어지고

팁간극을 통하여 유입된 유동으로 인하여 낮

은 속도영역이 확산되고 있기 때문이다. 계산

에서 팁간극의 영향이 적은 임펠러의 앞부분(I

의 위치)과 임펠러 중간영역의 시작부분(II의

위치)에서는 실험과 계산이 잘 일치하는 결과

를 보여준다. 하지만 임펠러의 휘어짐이 커지

게 되는 III의 영역부터는 쉬라우드 부근에서

실험의 결과보다는 상대속도가 낮은 결과를

보여주고 있다. 이러한 것은 계산에 적용된

팁간극이 실험보다 다소 크기 때문이라고 판

단된다.

스팬이 0.1, 0.5, 0.9인 허브, 평균반경, 팁측

에서 측정된 상대속도의 결과도 예측결과와

비교하여 본 결과 허브측은 전영역이 실험결

과와 잘 일치 하였다. 또한 임펠러의 앞 영역

은 평균반경과 팁영역에서도 실험결과와 일치

하는 결과를 보여주었으나 임펠러의 뒷부분

(IV와 V의 영역)에서는 평균반경과 팁에서 팁

간극의 유동으로 다소 차이를 보여주었다. 본

연구에서는 실험결과와의 비교가 연구의 주안

점이 아니므로 지면관계로 비교결과는 생략하

고 일부는 재설계된 임펠러에서의 내부유동장

과의 비교에서 나타내었다.

IV. 임펠러형상곡선 재설계

Fig. 7은 Eckardt A-형 임펠러의 허브와 쉬

라우드에서의 형상데이터를 각각의 평면에서

보여주고 있다. 일반적으로 기존의 임펠러를

최적화하기 위하여 3차원 측정을 하게 되면

Fig. 7과 같이 임펠러의 압력면과 흡입면의 형

상을 수치데이터로 얻게될 것이다. 이처럼 많

은 수치로는 최적화를 수행하기 어려우므로 우

선, 허브와 쉬라우드에서 캠버선을 구하고, 이

캠버선을 기준으로 수직한 방향으로 흡입면과

압력면을 기준으로 임펠러 두께를 구한다.

캠버선은 x-y 평면을 z축을 따라 옮기면서

x-y 평면에 있는 흡입면과 압력면의 수치데이

터를 기준으로 중간위치를 설정할 수 있으며,

동시에 회전각()을 설정하게 된다. 하지만 임

펠러의 전단부는 볼록한 형태를 가지므로 흡
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shroud and hub

입면과 압력면의 중간위치가 될 수 없다. 따

라서, 임펠러의 전단반경과 중심점을 설정한

후에 임펠러의 회전각을 기준으로 전단과 캠

버선을 설정하여야 한다. Fig. 8(a)는 이러한

방식으로 계산된 허브와 쉬라우드에서 캠버선

의 회전각과 블레이드의 두께를 보여주고 있

으며, Fig 8(b)에서는 쉬라우드 전단부에서의

두께 변화를 보여주고 있다.

임펠러의 블레이드 형상 외에도 자오면에서

의 쉬라우드와 허브에서의 형상을 결정하여야

하는데 이들은 측정된 데이터로부터 축방향에

대한 반경방향의 값으로 간단히 얻을 수 있

다. Fig. 9는 Eckardt A-형 압축기의 자오면

형상을 보여주고 있다.

V. 형상조정곡선

앞 절에서 유도된 임펠러 블레이드의 캠버

선과 두께 분포 및 자오면에서의 유로가 원심

압축기 형상을 결정하게 된다. 원심압축기의

형상을 주어진 조건에서 최적화하기 위하여서

는 입구영역과 출구영역은 고정하고 형상의

변경에 따른 목적함수를 증대하여야 한다. 자

오면의 유로와 임펠러 블레이드의 형상은 직

접적으로 상호 연계되어 있으므로 이들은 동

시에 조정하면서 최적화를 수행하여야 한다.

최적화를 위하여 많은 변수를 설정하는 것은

장시간의 계산시간을 요구하므로 성능에 미치

는 영향이 큰 변수를 찾아서 최적화를 수행하

는 것이 바람직하다.

형상조정을 위한 곡선으로 유연성과 연속성

의 장점이 있는 식(4)의 베지어곡선을 채택하

였다.

 
  



  (4)

식(4)에서 는 조정점(control point)이며,

는 베지어계수이다. 는 베지어곡선의

독립변수이며, 조정점의 개수는 가 된다.

Fig. 9와 같은 형상 수치데이터로부터 역으로

조정점을 찾기 위하여서는 단순히 수치데이터

를 식(4)에 적용하여 [R]=[B][V] 행렬식으로부

터 조정점 [V]={[B]
t
[B]}

-1
[B]

t
[R]를 구할 수 있

다. 이 경우에 조정점의 개수보다 많은 수치

데이터를 적용하여도 된다. 하지만 시작부분

과 끝부분에서 기울기에 차이가 발생될 수도

있다. 이를 보완하기 위하여 식(5)와 같이 곡

선의 시작부분과 끝부분에 기울기를 경계조건

으로 적용하였다.
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식(5)에서의 하첨자 k는 수치데이터의 순서를

의미한다. 조정점은 앞서와 같이 전치행렬과

역행렬을 사용하여 얻게된다. Fig. 10은 유로

형상을 6개의 조정점으로 하여 예측된 베지어

곡선과의 비교결과를 보여주고 있다.

유로 형상은 비교적 단순한 곡선이므로 6개

의 조정점으로도 일치하는 형상을 얻게 되었

다. 하지만, 곡선의 변화율이 큰 경우에는 조
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Fig. 10. Comparison of Bezier curves

and data points
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Fig. 11. Bezier curves with different

control points for camber-lines

정점의 개수에 따라서 원래의 곡선과 일치하

는 정도가 다르게 된다. 식(4)의 방식으로 허

브에서 임펠러 블레이드 캠버선에 대한 베지

어곡선을 구하였을 때, Fig. 11(a)은 조정점의

개수에 따라 차이가 있음을 보여주고 있다.

조정점이 8개로 증가하였을 때 대체적으로 일

치하였으며 그 이상으로 증가하여도 비슷한

결과를 얻었다. 반면에 쉬라우드에서 계산된

베지어곡선은 조정점이 7개일지라도 잘 일치

하는 경향을 보였다.

캠버선의 회전각은 임펠러 블레이드의 익형

각을 결정하므로 앞서 계산된 베지어곡선이

더욱 더 수치데이터와 일치하기 위하여 선정

된 조정점을 초기값으로 하여 기울기기반의

최적화방법[20]을 적용하였다. 목적함수(Obj)는

식(6)과 같이 베지어곡선에 의한 익형각과 점

데이터의 익형각과의 차이값을 사용하였으며,

조정점의 개수로는 허브에는 8개의 조정점을

적용하고, 쉬라우드에는 7개의 조정점을 사용

하였다. Fig. 12는 최적화기법의 적용으로 보

다 향상된 베지어곡선과 조정점들을 보여주고

있으며, 본 기법의 사용으로 목적함수는 식(5)

의 방식으로 얻어졌던 베지어곡선을 사용한

목적함수보다 3% 정도 향상된 결과를 얻었다.

m [mm]
-20 20 60 100 140 180 220

Bl
ad

e 
an

gl
es

, b
[d

eg
re

e]

-75

-50

-25

0

25
camber at hub
camber at shroud
Bezier curves
control points

Fig. 12. Improved Bezier curves using an

optimization method
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  (6)

익형의 두께는 다른 설계변수에 비하여 공

력효율에 미치는 영향이 적으므로 자오선의

길이에 따라 동일하게 적용한다면 두께 분포

는 캠버선에 바로 적용하면 된다. 두께도 최

적화를 한다면 앞서와 동일한 방법으로 최적

화 변수를 유도하면 된다. 최종적으로 최적화

를 위한 변수의 설정은 유로의 허브와 쉬라우

드에서의 조정점과 임펠러 블레이드 캠버선에

대한 허브와 팁에서의 조정점이 된다.

VI. 재설계된 임펠러유동해석

앞 절의 방법으로 재설계된 임펠러에서 유

동해석을 수행하였다. III절과 동일한 방법으

로 임펠러에서의 내부유동장을 얻었으며, Fig.

13은 Fig. 4에서 보여주는 측정면에서 피치방
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Fig. 13. Comparison of relative velocity

profiles within the passage
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향(블레이드의 압력면과 흡입면사이의 피치방

향 유로)으로 계산된 상대속도와 실험결과와

의 비교를 보여주고 있다. 재설계된 임펠러와

처음에 적용한 임펠러에서 계산된 결과와 차

이가 미미함으로 점 데이터의 임펠러 형상을

베지어곡선으로 잘 표현되었음을 알 수 있다.

VII. 조정점의 영향

선택된 조정점에서 조정점의 변화에 따른

형상의 변화로 부터 영향이 큰 조정점을 설계

변수로 선택한다. 자오면의 형상을 결정하는

조정점으로부터 입구와 출구에서의 위치와 기

울기를 유지하기 위하여 중간에 있는 2개의

조정점(Pt3, Pt4)으로 형상의 변화를 주었다.

각각은 r 과 z 방향으로 2자유도를 가지므로

임펠러 반경(R=200mm)를 기준으로 r 방향과

z 방향으로 각각 5%의 이동이 있을 경우에,

허브에서의 형상변화를 Fig. 14에서 보여주고

있다. 변화된 거리로부터 형상의 변화는 3번

조정점을 r 방향으로 이동하고 4번 조정점을 z

방향으로만 조정하여도 충분히 형상의 변화를

할 수 있음을 알 수 있다.
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moving the control points
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Fig. 16. Passage change by two

control points

익형각의 변화에 대하여서도 조정점을 10도

이동하였을 경우에 변화되는 허브에서의 익형

각의 변화를 Fig. 15에서 보여주고 있다. 4개

의 조정점(Pt3-Pt6)에서 양쪽의 두 점(Pt3, Pt6)

으로 전체적인 익형각의 변화를 줄 수 있음을

알 수 있다. 이러한 방법으로 자오면의 형상

변화를 위하여 4개의 설계변수와 익형의 변화

를 위한 4개의 설계변수를 선정하게 되었다.

Fig. 16은 자오면의 형상이 허브와 쉬라우드에

서 각각 2개의 설계변수 조정으로도 형상을

충분히 변화할 수 있음을 보여주고 있다.

VIII. 결 론

원심압축기의 임펠러를 최적화하기 위한 전

단계의 연구를 수행하였다. 따라서 본 연구는

기존에 사용되고 있는 임펠러를 최적화하여

성능을 향상하고자 하거나, 임펠러의 형상이

수치데이터로 설계된 압축기를 최적화하고자

하는 경우에 적용이 가능함을 보여주었다. 이

를 위하여 압축기의 임펠러 유로와 블레이드

를 동시에 최적화하기 위하여 각각의 형상을

베지어곡선으로 유도하였다. 원래 임펠러의

수치해석 결과와 베지어곡선으로 재설계된 임

펠러에서 내부유동장의 차이가 미미하므로, 3

차원 형상을 갖는 원심압축기의 임펠러일지라

도 6-8개의 조정점으로도 임펠러곡선을 충분

히 표현할 수 있음을 보여 주었다. 따라서, 이

들 조정점 중에서 형상의 변화를 지배하는

조정점을 선택하여 적은 설계변수를 사용하여

최적화의 연구를 수행할 수 있음을 보여주었

다. 아울러 본 연구에 적용된 임펠러에서는 8

개의 설계변수로 최적화가 가능함을 보였다.
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