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ABSTRACT

In this study, a numerical analysis methodology is studied to predict thermal and flow characteristics of C3X vane with 

internal cooling. Effects of turbulence models, transition models and viscous work term on temperature and pressure 

distributions on the vane surface are investigated. These optional terms have few effects on the pressure distributions over the 

vane surface. However, they have great influence on prediction of the temperature distributions on the vane surface. The 

combination of k-ω based SST turbulence model, γ transition model and viscous work term are better than RSM turbulence 

model on prediction of the surface temperature. The average temperature difference between CFD results and experimental 

results is calculated 2 % at the pressure side and 1 % at the suction side. Furthermore computing time of this combination is 

half of the RSM turbulence model. When k-ω based SST turbulence model and γ transition model with viscous work term are 

applied, more accurate predictions of thermal and internal flow characteristics of high pressure turbine are expected.

1. 서  론

항공기용 가스터빈 엔진에서 고압터빈 파트는 유동 환경

에 아주 민감하기 때문에 설계단계에서 열, 유동 특성을 정

확하게 파악해두는 것이 중요하다. 고온 고압의 환경에서 작

동하는 터빈의 열절달 및 유동특성을 정확하게 파악하려면 

실험을 해야하지만, 고압 터빈의 실험은 매우 비용이 많이 

들고 위험하다. 최근에는 컴퓨터의 성능이 많이 발달하였기 

때문에 CFD(computational fluid dynamics)가 실험을 대

체하고 있다.

실험을 대체할 수 있는 전산해석을 위해서는 고압터빈의 

운용 환경을 고려한 전산해석기법의 구축이 반드시 필요하

다. 공력 특성뿐만 아니라 열전달 특성까지 예측하기 위한 

전산해석 방법으로 복합열전달(conjugate heat transfer)이 

있는데. 복합열전달은 노즐 베인이나 로터 블레이드와 같은 

고체 영역과 주유동이나 내부 냉각 유동과 같은 유체 영역을 

동시에 계산하는 전산해석 기법이다.

많은 선행연구자들이 고압터빈을 대상으로 복합열전달 전

산해석을 수행하였다.

Dong 등(1)은 냉각노즐의 앞전에 막냉각을 적용한 모델에 

대하여 복합열전달을 이용한 냉각특성을 연구하였다. 특히 

RANS 기반의 난류모델들이 막냉각에 주는 영향을 연구하였다.
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Heidmann 등(2)은 냉각노즐의 막냉각 홀 주변의 유동을 복

합열전달을 이용하여 연구하였다. 냉각 홀 내부와 그 주변에서 

냉각성능을 LeRC-HT라는 코드를 이용하여 수치해석하였다.

최근에는 냉각이 적용된 터빈 노즐에 대하여 복합열전달

을 이용한 수치해석적 연구가 많이 이루어지고 있지만 복합

열전달 수치해석의 기법들을 정리한 연구가 많지 않다.

따라서 본 연구에서는 고압 터빈에 대한 전산해석 기법을 

마련하기 위하여 난류모델과 천이모델, 점성항의 영향성을 

연구하였다.

2. 고압터빈 전산해석의 고려사항

2.1. 난류모델

k-ω based SST(shear stress transport) 난류모델과 

RSM(Reynolds stress model) 난류모델은 RANS(Reynolds 

averaged Navier-Stokes) 방정식을 기반으로 만들어졌다. 

RANS 방정식에서는 그 변수 값을 찾기 위해서 레이놀즈 응

력 텐서(Reynolds stress tensor)를 모델링하여야 하는데, 

그 방법에 있어 SST 난류모델은 와점성모델(eddy viscosity 

model)에 속한다. 와점성모델은 유동에 등방성(isotropic) 가

정을 적용한다. 그러나 대다수의 유동은 이방성(anisotropic)

이기 때문에 와점성모델은 난류를 모사하는데 한계를 가진

다. 바로 이런 와점성모델의 등방성 가정으로 인한 이방성 

유동 모사의 어려움을 극복하기 위하여 RSM 난류모델을 사

용할 수 있는데, 이 난류모델은 6개의 이송방정식 뿐만 아니

라 소산 방정식까지 직접 풀게 된다. 

RSM 난류 모델은 와점성 모델에 비하여 더 많은 방정식

을 풀기 때문에 RANS 기반 난류모델 중에 가장 많은 계산 

시간과 비용이 필요하다고 알려져 있다.(3)

본 연구에서는 SST 난류 모델과 RSM 난류 모델을 천음속 고

압터빈인 C3X 베인에 적용하여 전산해석을 수행하였고, 난류모

델이 베인 표면의 압력과 온도에 미치는 영향을 연구하였다.

2.2. 점성항

일반적으로 에너지 보존 방정식은 식 (1)과 같이 표현된다.(4)
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을 점성항(viscous work term) 이라 하

며, 유동에서 유체가 가지는 점성에 의해 발생하는 에너지를 

의미한다. 유동의 속도가 작거나, 온도가 낮을 때, 일반적으

로 점성항을 무시하고 계산을 수행하지만 터빈과 같이 유동

속도가 매우 빠르고 온도가 높아 상대적으로 점성이 높은 유

동에 대하여서는 점성항을 고려해야한다.(5)

본 연구에서는 점성항을 천음속 고압터빈인 C3X 베인에 

적용하여 전산해석을 수행하였고, 점성항이 베인 표면의 압

력과 온도에 미치는 영향을 연구하였다.

2.3. 천이모델

일반적으로 널리 사용되는 난류모델들은 벽법칙(the law 

of the wall)에 기반을 둔 벽함수(wall function)를 사용하

고, 벽면 근처에서의 경계층 유동을 완전한 난류로 가정하여 

계산하게 한다. 이런 벽함수 기법은 계산시간을 단축하고 공

학적으로 관심대상이 되는 유체기계의 성능을 타당하게 계

산할 수 있지만, 점성저층(viscous sublayer)을 계산하지 않

기 때문에 층류에서 난류로의 천이현상과 열전달 현상 등을 

완전히 모사하지 못하는 단점이 있다. 이러한 단점을 극복하

기 위해 벽면 근처에 충분한 격자를 쌓고, 유동 천이현상을 

고려한 천이모델(transition model)의 적용이 필요하다.

ANSYS CFX는 ω 방정식을 사용하는 난류모델에 대하여 γ 

천이모델과 γ-Reθ 천이모델을 지원하고 있다. 특히 γ 천이모

델은 임계레이놀즈 수(Onset Reynolds number)를 이용하여 

천이가 발생하는 지점을 지정해줄 수 있다.(6) γ-Reθ 모델은 

실험을 통해 얻어진 데이터를 기반으로 천이과정을 국부변수

(local variable)로 모델링하는 천이 모델이다.(5)

본 연구에서는 천음속 고압터빈인 C3X 베인에 이들 천이

모델들을 적용하여 전산해석을 수행하였고, 천이모델이 베

인 표면의 압력과 온도에 미치는 영향을 완전난류(fully 

turbulent) 모델과 비교하여 연구하였다.

3. 3차원 열/유동 전산해석 전처리

고압터빈에 대한 3차원 전산해석을 위하여 ANSYS 社의 

CFX ver. 14.5를 사용하였다. ANSYS CFX는 fully implicit 

pressure-based AMG(algebraic multi-grid) coupled 

solver로써 압축성과 비압축성 유동이 동시에 존재하는 유체

기계의 해석에 최적화되어 있다.(5)

본 연구에서는 유체 영역과 고체 영역을 동시에 계산하는 

복합열전달 방법을 적용하여 전산해석을 진행하였다.

3.1. 검증모델 선정

고압터빈의 3차원 전산해석기법 검증모델로써 NASA의 

C3X 베인을 선정하였다. C3X 베인은 천음속을 고려한 터빈 
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노즐인데, Fig. 1 에 본 연구에서 사용한 C3X 베인의 좌표 

정보를 나타내었다. Hylton 등(7)은 C3X 베인에 내부 냉각을 

적용한 실험을 수행하기도 하였다.

3.2. 전산해석 영역 설정

Fig. 2 는 고압터빈 노즐의 전산해석 영역을 나타낸다. 전산

해석 영역은 총 12개인데, 주유로(main flow) 영역 1개과 내부 

냉각 유로(coolant flow) 영역 10개 그리고 고체(solid) 영역 1

개로 구성되었다. 10개의 냉각 유로를 독립적인 영역으로 구성

하여 각각의 냉각 유로 영역과 고체 영역을 연결하였다.

3.3. 격자 생성

ANSYS ICEM CFD를 이용하여 격자를 Fig. 3 과 같이 생

성하였다. 12개의 해석영역 별로 격자를 구성하였고, 총 138 

만 개의 격자를 생성하였다. 해석 영역별 격자수는 Table 1 

에 나타내었다.

Fig. 1 C3X vane coordinate system(7)

Fig. 2 Computational domain for the C3X vane

Fig. 3 C3X vane girds

Domain The number of girds

Main flow domain 820,000

Vane solid domain 290,000

Coolant flow domain 270,000

Whole domain 1,380,000

Table 1 The number of grids for the C3X vane

주유동 영역의 격자수가 다른 영역의 격자수보다 많은 이

유는 C3X 베인 표면의 경계층 유동을 정확히 예측하기 위하

여 C3X 베인 표면 근처에 많은 격자를 쌓았기 때문이다.

C3X 베인 전체 표면에서 무차원 벽면거리(y+)가 1 이하가 

되도록 격자를 생성하였다. 이것은 점성저층에 충분한 격자

를 넣음으로써 난류모델이 벽함수를 사용하지 않고 난류 유

동을 계산하도록 하기 위함이다.

인근 격자 간의 크기 변화를 격자 확장비(grid expansion 

ratio)로 나타낼 수 있는데, ANSYS CFX Solver에서 허용하

는 최대 격자 확장비인 20이다.(8) 본 연구에 사용한 격자계

의 최대 격자 확장비는 2.2로써 인근 격자간의 크기가 급격

히 증가하는 영역이 없도록 격자를 구성하였다.

3.4. 경계 조건 설정

본 연구에서 사용한 입구와 출구의 경계 조건은 Hylton 

등(7)이 실험에서 사용한 경계조건을 참고하여 사용되었다. 

하지만 전산해석에 필요한 입구와 출구의 경계조건이 실험

보고서에 명확하게 제시되어 있지 않았기 때문에 실험보고

서에서 주어진 정보를 기반으로 입출구 조건을 찾아 전산해

석을 수행하였다.

주유동 영역의 입구에는 전압력과 전온도, 그리고 난류 강
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도를 설정하였고, 출구에는 정압력을 설정하였다. 실험에서

는 출구의 경계조건으로써 정압력 대신 마하수를 제시하였

기 때문에 제시된 출구 마하수인 0.9가 나오도록 출구압을 

조절하여 출구 경계조건을 찾았다. 이 때 도출된 출구압은 

131.8kPa이다. 주유동에 적용된 경계 조건은 Table 2 에 나

타내었다.

내부 냉각 영역의 경계조건은 10개의 냉각 홀 마다 각각 

다른 온도와 유량을 설정하였고, 적용된 냉각 홀 별 경계조

건은 Table 3 에 나타내었다.

작동유체로 공기를 사용하였는데, 고압 터빈은 아주 높은 

온도에서 운용되기 때문에 상온의 공기 물성치를 사용할 수 

없다. 따라서 고압터빈의 전산해석에서는 온도에 따른 물성

치 변화를 반영하여 보정해야하는데 본 연구에서는 ANSYS 

CFX에서 기본으로 제공하는 이상기체의 비열과 열전도도 그

리고 동점성을 온도의 함수로 보정하여 사용하였다.

C3X 베인의 전산해석을 위한 난류 모델로써 k-ω 기반의 

SST 난류모델과 RSM 난류모델을 선정하였다. 또한 천이모

델의 영향성을 비교하기 위하여 전체 유동을 난류로 가정하

는 Fully Turbulent 모델과 천이 모델인 γ 모델과 γ-Reθ 모

델을 적용하였다. 특히 γ 모델은 임계레이놀즈 수를 설정하

여 천이가 발생할 지점을 지정할 수 있는데, 본 연구에서는 

임계레이놀즈 수를 150으로 설정하였다. 

천이모델은 SST 난류 모델과의 조합으로 사용되었고, 

RSM 난류모델에는 천이모델을 적용하지 않았다.

C3X 베인의 소재는 Hylton 등(7)이 실험에서 사용한 

ASTM 310 Stainless Steel을 사용하였고, Table 4 에 베인 

소재의 상세한 물성치를 나타내었다.

Total 

Pressure

@ Inlet

Total 

Temperature

@ Inlet

Mach 

Number

@ Inlet

Total 

Pressure

@ Outlet

Mach

Number 

@ Outlet

Experiment 242.1 kPa 811 K 0.17 - 0.90

CFD 242.1 kPa 811 K 0.16 131.8 kPa 0.90

Table 2 Boundary conditions of the main flow

Hole No. 01 02 03 04 05

Inlet Total 

Temp. [K]
390.65 376.82 389.03 404.06 358.74

Mass Flow Rate 

[kg/s]
0.00472 0.00486 0.00480 0.00522 0.00471

Hole No. 06 07 08 09 10

Inlet Total 

Temp. [K]
351.02 368.07 416.48 446.90 480.14

Mass Flow Rate 

[kg/s]
0.00452 0.00431 0.00162 0.00101 0.000633

Table 3 Boundary conditions of the coolant flow

Density (ρ) 8,030 [kg/m3]

Specific heat (Cp) 502 [J/kg·K]

Thermal conductivity (λ) λ(T)=0.0115T+9.9105

Table 4 Material property of ASTM 310 stainless steel

4. 전산해석 결과

4.1. 난류모델의 영향성

천음속 노즐에 대해 SST 난류 모델과 RSM 난류모델을 적

용하여 그 영향성을 비교하였다.

Fig. 4 은 난류모델 별로 베인 표면 압력의 분포를 나타낸 

그래프이다. 두 개의 난류모델 모두 흡입면 뒷전 부근에서 

실험 결과와 약 10% 정도 차이를 보이는데, 이것은 유동의 

비정상성이 강하기 때문에 나타는 현상이다.

Fig. 5 는 난류모델 별로 표면온도의 분포를 나타낸 그래

Fig. 4 Effect of turbulence model on surface pressure of vane

Fig. 5 Effect of turbulence model on surface temperature of vane
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Fig. 7 Effect of viscous work term on surface temperature of vane

프이다. 압력면 후방   과 흡입면 후방

   에서 SST 난류모델의 결과는 실험결과와 

차이가 최대 3% 이내로 RSM 난류모델 보다 잘 일치하였다. 

하지만 압력면 앞전 근처   에서는 RSM 

난류모델의 결과가 SST 난류모델의 결과보다 실험결과와 유

사한 분포를 가지면서 더 유사하게 예측되었다. 이 때 RSM 

난류모델과 실험 결과의 차이는 최대 3% 이내이다.

RSM 난류모델은 SST 난류모델과 달리 유동을 등방성으

로 가정하지 않기 때문에 유동을 모사하기 위해 모델링 된 

이송방정식이 SST 난류모델보다 더 많다. 

Table 5 는 SST 난류모델과 RSM 난류모델을 적용하였을

때의 계산 시간을 나타낸다. RSM 난류모델을 적용한 경우는 

계산할 이송방정식이 SST 난류모델보다 많기 때문에 SST 

난류모델보다 약 2배의 시간이 더 소요된다.

베인의 표면 온도를 실험결과와 유사하게 계산할 수 있는 

난류모델은 베인 영역에 따라 다르다. 하지만 RSM 난류모델

은 SST 난류모델보다 약 2배 정도 많은 계산 시간이 소요된

다. 따라서 RSM 난류모델은 냉각 요소가 적용되어 형상이 

복잡한 터빈 노즐이나 로터의 전산해석용 난류모델로는 적

합하지 않다.

4.2. 점성항의 영향성

Fig. 6 은 점성항의 적용 유무에 따른 표면 압력 분포를 

나타내는데, 점성항을 켜고 끔에 따른 결과 차이가 거의 없

다. 즉, 베인 표면 전체 영역에서 점성항의 유무가 표면 압력 

Turbulence model Computing time [min.]

k-ω based SST 400

Reynolds Stress Model 790

Table 5 Comparison of computing time in SST and RSM

Fig. 6 Effect of viscous work term on surface pressure of vane 

에 영향을 주지 않는 것을 알 수 있다. 흡입면 뒷전부근에서 

전산해석 결과가 실험 결과와 최대 10% 정도로 확인되었는

데, 이는 Fig. 4 에서도 확인하였듯이 비정상성이 강한 영역

이기 때문에 나타난 현상이다. 

Fig. 7 은 점성항의 적용 유무에 따른 표면 온도 분포를 나

타내는데 점성항을 고려하여 계산하면 베인 표면 온도가 점

성항을 적용하지 않은 결과에 비해 전체적으로 약 2∼4% 정

도 높은 것을 알 수 있다. 이 때 점성항이 표면 온도 분포의 

경향은 유지면서 온도 값만 상승시키는 것도 확인할 수 있다.

4.3. 천이모델의 영향성

천이모델 영향성 연구를 위해 SST 난류모델에서 지원하

는 γ 천이모델, γ-Reθ 천이모델을 선정하고 두 천이모델들

과 유동 전체를 난류로 계산하는 Fully turbulent 모델의 비

교를 통하여 천이모델이 고압터빈 노즐에 미치는 영향성을 

연구하였다. 이때 4.2절에서 언급했던 점성항을 적용하여 전

산해석을 진행하였다.

베인의 표면 압력에는 천이 모델이 영향을 주지 않는다는 

것을 Fig. 8 을 통해 알 수 있다. 표면 압력에 대한 천이모델

의 영향성은 무시할 수 있지만, 표면 온도에 대한 영향성은 

그렇지 않은데, Fig. 9 를 보면 베인의 표면 온도가 천이 모

델의 종류에 따라 크게 차이가 나는 것을 알 수 있다. 

γ 천이모델은 압력면   에서 실험 결과보다 

표면 온도를 평균 2% 가량 낮게 예측하였고, 흡입면

    에서는 평균 1% 정도 높게 예측하였다. 특히 

유동의 천이로 인해 온도를 예측하기 어려운 영역인 흡입면

의 x/c가 0.2∼0.4 부근에서 표면 온도를 실험 결과와 유사

하게 계산하였다. 또한 표면 온도의 경향을 전체 영역에서 

다른 천이모델보다 실험 결과와 가장 유사하게 예측하였다.

Fully turbulent 모델의 결과는 Fig. 7 에서 점성항을 고
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Fig. 9 Effect of transition model on surface temperature of vane

Fig. 8 Effect of transition model on surface pressure of vane

려한 결과와 같다. 베인 흡입면 전방 영역에서 실험 결과의 

경향과 다르게 계산하였지만, 압력면과 흡입면 후방 영역에

서는 표면 온도 경향을 잘 예측하였다. 반면 γ-Reθ 천이모

델은    에서의 표면 온도를 최대 23% 낮게 계산했

고, 경향도 다르게 예측했다. 이 천이모델은 실험으로부터 

얻어진 데이터를 기반으로 천이를 예측하게 되는데, 고온, 

고압, 고속의 환경에서 운용되는 터빈의 표면 온도 예측에는 

적합하지 않은 것으로 판단된다.

5. 결  론

항공기용 가스터빈엔진의 고압터빈에서 열유동 특성해석

을 위한 전산해석 기법을 연구하였다. NASA의 C3X 베인을 

대상으로 난류모델과 점성항, 그리고 천이모델이 베인 표면 

압력과 온도 예측에 미치는 영향에 대한 연구 결과를 요약하

면 다음과 같다.

1) 난류모델과 점성항 그리고 천이모델이 베인 표면 압력

에 미치는 영향은 거의 없다. 따라서 베인 표면 압력 및 

유동 특성 예측을 위한 전산해석에서는 점성항과 천이

모델을 무시하고 계산하여도 무방하다.

2) 난류모델과 점성항 그리고 천이모델은 베인 표면 온도

에 대한 영향이 크다는 것을 확인하였다. 점성항을 고

려한 경우가 점성항을 무시하였을 경우보다 표면 온도

를 평균 3% 정도 높게 예측하였다. 반면 점성항은 표

면 온도 분포 경향에는 거의 영향을 주지 못하였다.

3) γ 천이모델과 점성항을 적용하였을 때 베인 표면 온도

를 실험 결과와의 오차 2% 이내로 계산하였고, 이 때 

온도 분포 경향도 잘 예측하였다.

4) 향후 고압터빈의 열유동 전산해석을 수행할 때엔 SST 

난류모델에 γ 천이모델과 점성항을 적용하면 보다 정

확한 열/유동 특성 및 표면 온도 예측이 가능할 것으로 

판단된다.

후 기

본 연구는 산업통상자원부 항공우주부품기술개발사업

(KA000157)의 지원을 받아 수행되었고, 이에 감사드립니다.

References

(1) Dong, P., Wang, Q., Guo, Z., Huang, H. and Feng, G., 

2009, “Conjugate Calculation of Gas Turbine Vanes Cooled 

with Leading Edge Films,” Chinese J. of Aeronautics, 

Vol, 8, No. 2, pp. 145∼152.

(2) Heidmann, J. D., Rigby, D. L. and Ameri, A. A., 2000, 

“A Three-dimensional Coupled Internal/External Simulation 

of a Film-cooled Turbine Vane,” J. of Turbomach., Vol. 

122, pp. 348∼359.

(3) Menter, F. R., 1992, Improved Two-equation k-ω 

Turbulence Models for Aerodynamic Flows, NASA 

Technical Memorandum, TM-103975.

(4) Anderson, J. D., 2007, Fundamentals of Aerodynamics, 

4th ed., McGraw-Hill, New York, pp. 136∼141.

(5) ANSYS Inc., 2011, ANSYS CFX-Solver Theory Guide, 

release 14.0.

(6) Willox, D. C., 1998, Trubulence Modeling for CFD, 2nd 

ed., DCW industries, La Canada, pp. 193∼201.

(7) L.D. Hylton., M.S. Mihelc., E.R. Turner., D.A. Nealy. 

and R.E. York, 1983, “Analytical and Experimental 

Evaluation of The Heat Transfer Distribution over the 

Surfaces of Turbine Vanes,” AAS/Division of Dynamical 

Astronomy Meeting.

(8) ANSYS Inc., 2011, ANSYS CFX-Solver Modeling 

Guide, release 14.0.




