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ABSTRACT

  This paper performed a numerical study to analyse the transient performance behavior of a turbofan 

engine with variable inlet guide vane (IGV) and bleed air schedules. The low bypass ratio mixed flow 

turbofan engine was considered in this study. For modeling the compressor performance with IGV, the 

performance maps were generated by using a one-dimensional meanline analysis and feed to the 

engine simulation program. The IGV and bleed air according to the rotating speed were scheduled to 

satisfy 10% of surge margin at steady-state condition. The transient engine performance analysis was 

conducted with the schedules. The engine with IGV schedule showed a higher surge margin and 

lower turbine inlet temperature than the engine with bleed air schedule during the transient period.

       록

  본 연구에서는 가변 입구 안내익과 블리드 공기 스 에 따른 터보팬 엔진에서의 천이 성능특성을 

수치 으로 분석하 다. 상 엔진으로  바이패스비 혼합 흐름 터보팬 엔진을 선정하 다. 압축기 가

변 입구 안내익에 따른 성능 변화를 고려하기 해 평균 반경 해석법을 이용하여 압축기 성능성도를 도

출하고 엔진 해석 로그램에 입력하 다. 정상상태 조건에서 축류 압축기 서지마진 10%를 만족하도록 

회 속도에 따른 가변 입구 안내익과 블리드 공기 스 을 각각 도출하 다. 도출된 스 을 이용하

여 엔진 천이 성능해석을 수행하 다. 엔진 천이 성능해석 수행 결과 가변 입구 안내익을 사용하는 경

우가 블리드 공기를 사용하는 경우보다 천이과정에서 높은 서지마진과 낮은 터빈 입구 온도를 보 다.

Key Words: Variable Inlet Guide Vane(가변 입구 안내익), Bleed Air(블리드 공기), Turbofan 

Engine(터보팬 엔진), Transient Analysis(동  해석)
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Nomenclature

Ca1 : Inlet axial velocity

h : Enthalpy

exp : Shaft power extraction

HPC : High pressure compressor

HPT : High pressure turbine

I : Moment of inertia

IGV : Inlet guide vane

LPT : Low pressure turbine

m : Engine weight

 : Mass flow rate

N : Rotating speed

NRA : Nozzle rotation angle

PR : Pressure ratio

r : Engine diameter

 : Flow scale factor

 : Pressure ratio scale factor

 : Efficiency scale factor

SFC : Specific fuel consumption

SM : Surge margin

t : Time

U1 : Inlet tangential velocity

1. 서    론

  터보팬 엔진이 설계  보다 낮은 회 속도에

서 작동 될 때 다단 축류 압축기 앞쪽 단에서 

스톨과 서지와 같은 불안정한 운용 역이 발생

할 수 있다[1]. 이는 설계 회  수 보다 작아지

는 경우, 축류 압축기 앞쪽 단의 축방향 유동 속

도가 회  방향 속도에 비하여 어드는 정도가 

커서 블 이드에서의 상  유동각도가 증가하기 

때문이다[2]. 일반 으로 탈설계 에서 압축기의 

스톨과 서지를 방지하기 해 가변 입구 안내익

과 블리드 공기를 사용한다. 가변 입구 안내익은 

압축기 입구 유동 각도를 변화시켜 블 이드의 

상  유동각도를 조 하는 방식이다[3]. 블리드 

공기는 압축기 후단에서 공기를 다른 쪽으로 흘

려보냄으로서 압축기 유량과 축방향 속도를 증

가시켜 상  유동 각도를 조 하는 방식이다[3].

  Evans[4]는 2축  바이패스비 혼합흐름 방식

의 터보팬 엔진에 하여 고압 축류 압축기 10

단  7단에서의 블리드 공기 유량에 따른 정상

상태 엔진 성능을 분석하 다. Evans[4]의 연구

에서는 블리드 공기량 증가에 따라 엔진 연료소

모율과 압 터빈 입구온도가 증가함을 보 다. 

Barbosa 등[5]은 가변 입구 안내익 각도 변화에 

따른 가스터빈 엔진에서의 천이 성능해석을 수

행하 다. 이를 통해 가변 입구 안내익을 이용하

여 탈설계 에서의 운용 안 성을 확보할 수 있

음을 확인하 다. Bringhenti 등[6]은 1.22 MW  

단축 가스터빈의 운용 범 를 넓히기 해 가변 

입구 안내익과 가변 정익  블리드 공기 스

링을 도출하고 이를 이용하여 성능해석을 수

행하 다. Gallar 등[3]은 압축기에서의 효율 향

상과 운용 안 성 확보를 해 최 화 기법을 

이용하여 가변 입구 안내익  가변 정익에 

한 스 을 도출하 다. Shadaram 등[7]은 10

단 압축기의 탈설계 에서 압력비를 최 로 하

기 해 최 화 기법을 이용하여 가변 입구 안내

익과 정익의 각도를 도출하 다. 일반 으로 가

변 입구 안내익  블리드 공기 스 은 정상

상태에서 서지마진을 만족하도록 도출되며, 서지

마진에는 천이 역에서의 불안 성을 포함한다. 

하지만 가변 안내익과 블리드 공기 두 경우 압

축기의 유동을 조 하는 방식이 다르기 때문에 

천이 역에서의 엔진 성능특성 비교에 한 연

구가 필요하다.

  본 연구에서는  바이패스비 혼합 흐름 터보

팬 엔진에 한 성능 모델링을 수행하 다. 가변 

입구 안내익에 따른 성능변화를 고려하기 해 

일차원 평균 반경 해석법을 이용하여 안내익 각

도에 따른 성능선도를 도출하고 엔진 성능해석 

로그램에 입력하 다. 엔진의 정상상태 작동조

건에서 축류 압축기 서지마진 10%를 만족하는 

회 속도에 따른 가변 입구 안내익과 블리드 공

기 스 을 각각 도출하 다. 도출된 스 들

을 이용하여 엔진 천이 성능해석을 수행하고 두 

결과를 비교하 다.
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2. 엔진 성능해석 모델링

  본 연구에서 상으로 선정한 엔진은 3단 팬, 

3단 축류 압축기, 1단 원심 압축기, 1단 고압 터

빈, 그리고 1단 압 터빈으로 이루어져있다. 그

리고 주 흐름과 바이패스 흐름이 합쳐지는 혼합 

흐름 방식을 가지고 있다. 팬의 경우 주 흐름이 

지나가는 블 이드 하단과 바이패스 흐름이 지

나가는 블 이드 상단의 구성품을 나 어 모델

링하 다. 이는 팬 블 이드의 높이에 따른 성능 

변화를 고려하기 해서이다[8]. 고압 터빈과 

압 터빈의 냉각을 해서 축류 압축기와 원심 

압축기 후단의 공기를 사용하도록 모델링하 다. 

Fig. 1은 엔진 구성품들의 배치를 나타낸 개념도

이다. 엔진의 구성품 배치, 엔진의 비추력, 바이

패스비, 그리고 비연료소모율은 Honeywell/ 

ITEC F124 엔진[9]을 참고하 다. Table 1은 엔

진의 설계 에서의 성능변수를 나타낸 것이다. 

  엔진 성능해석을 해 상용 엔진 성능해석 

로그램인 NPSSTM를 사용하 다. 엔진의 탈설계

 성능해석을 해서는 구성품들의 성능선도가 

필요하다. 팬 하단의 경우 Suzuki와 Kuno[10]의 

연구에 나타나 있는 압축기 성능선도를 사용하

다. 팬 상단의 경우 하단의 성능선도를 축척하

여 사용하 다. 3단 축류 압축기의 경우 입구 안

내익에 따른 성능변화를 고려하기 해 일차원 

평균 반경해석법을 이용하여 성능선도를 도출하

여 사용하 다. 원심 압축기의 경우 Garrett 

turbine engine company의 원심 압축기 성능선

도[11]를 사용하 다. 고압 터빈과 압 터빈의 

경우 NPSSTM 로그램[12] 내부에 있는 성능선

도를 사용하 다. 구성품의 성능선도를 축척하기 

해 Jones[13]의 연구와 같이 축척비를 용하

으며 Eq. 1-3과 같다.

 


(1)

  

 
(2)

 


(3)

Performance : Sea level static, standard day,  

 nominal engine, max power

Parameter Value

Maximum thrust (kN) 20.68

SFC (g/kN·s) 22.10

Bypass ratio 0.49

Airflow (kg/s) 31.10

Turbine inlet temperature (K) 1600

Fan pressure ratio 2.50

Overall pressure ratio 19.00

Weight (kg) 476.27

Diameter (m) 0.96

I, high speed rotor (kg·m2) 1.14

I, low speed rotor (kg·m2) 1.60

Table 1. Design parameters of the engine.

Splitter HPT NozzleInlet Duct LPTComb Duct Duct

Duct

Fuel

Shaft

Shaft

Bleed

Bleed

1 2in 21 25
31

4 44 45 5 6

1613

9

Bleed

Nozzle Rotor Nozzle Rotor

Bleed

Mixer
7

Fan
(outer)

HPC
(radial)

Fan
(inner)

2out

0

15

HPC
(axial) 26

Flow connection

Shaft connection

Fig. 1 Block diagram of the turbofan engine.
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Component   

Fan 0.279 0.939 1.014

HPC, axial 1.000 1.000 1.000

HPC, radial 0.210 0.866 0.942

HPT 0.273 0.534 0.954

LPT 0.144 0.206 0.970

Table 2. Scale factors.

  

  Table 2는 본 연구에서 사용한 구성품 성능선

도의 축척비를 나타낸 것이다. 

  정상상태에서는 Eq. 4와 같이 터빈에서 만들

어진 일이 압축기에서 소모하는 일과 축으로 빠

져 나가는 동력을 합한 것과 같아야 한다[14]. 

하지만 천이 역에서는 Eq. 5와 같이 회  요소

에 의한 성 효과로 터빈에서 추가 인 동력이 

소모된다[14]. 

    (4)

   

 





 (5)

  이러한 상 계로 천이 역 성능해석을 해

서는 엔진의 회  요소에 한 성 모멘트가 

필요하다. 본 연구의 상 엔진에 한 성 모

멘트는 JTF17A-21 엔진의 정보(Table 3)와 Eq. 6

을 이용하여 추정하 다.

  

  
  (6)

3. 압축기 성능해석 모델링

  입구 안내익이 용 되는 3단 축류 압축기의 

성능 변화를 고려하기 해 평균 반경 해석법을 

이용하 다. 평균 반경 해석법에서 압축기 유로

내의 압력 손실을 측하기 해 Kim 등[15]

의 연구를 참고하여 손실 모델을 선정하 다. 단

의 성능은 간 단면에서의 속도 삼각형에 의해 

결정된다. 블 이드 출구에서 발생하는 이탈각

Parameter Value

Maximum thrust (kN) 170.37

SFC (g/kN·s) 21.24

Bypass ratio 1.30 

Weight (kg) 4535.92

Diameter (m) 1.56

I, high speed rotor (kg·m2) 29.15

I, low speed rotor (kg·m2) 40.67

Table 3. Design parameters of JTF17A-21 engine.

(Deviation angle)을 측하기 해 경험식을 사

용하 다. 한 유로에서 발생하는 손실을 측

하기 해 형상손실(Profile loss), 충격 에 의한 

손실(Shock loss), 끝 벽에서의 손실(Endwal 

loss), 이차 손실(Secondary loss), 그리고 로터 

 간극에 의한 손실(Tip clearance loss)을 고려

하 다. Table 4는 본 연구에서 용한 손실모델

들을 나타낸 것이다. Table 5는 상 압축기의 

설계  성능변수를 나타낸 것이다.

Correlation Reference

Incidence 

angle

Minimum loss Aungier [16]

Stall Aungier [16]

Choking Kim et al. [15]

Deviation 

angle

Reference Lieblein [17]

Axial velocity 

ratio
Hu et al. [18]

Incidence angle Lieblein [17]

Losses

Minimum profile 

loss

Wright and 

Miller [19]

Off-design profile 

loss (stall region)
Aungier [16]

Off-design profile 

loss (choking 

region)

Kim et al. [15]

Shock loss
Jansen and 

Moffatt [20]

The other losses

(Endwall loss, 

secondary loss, 

tip clearance loss)

Wright and 

Miller [19]

Flow blockage
Wright and 

Miller [19]

Table 4. Correlations for performance prediction of an 

axial compressor.
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Parameter Value

Number of stages 3

Total pressure ratio 2.50

Isentropic efficiency 0.84

Inlet mass flow (kg/s) 9.90

Rotating speed (RPM) 20,000

Table 5. Design parameters of the 3-stage axial 

compressor.
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Fig. 2 Compressor performance map with IGV.

  Fig. 2는 가변 입구 안내익에 따른 압축기 성

능선도를 나타낸 것이다. 입구 안내익 각도가 증

가할수록 유량, 압력비가 감소하는 것을 볼 수 

있다. 한 동일 회 수에서 입구 안내익 각도 

증가에 따라 압축기 효율이 감소하는 것을 확인

할 수 있다.

4. 천이 역 엔진 성능해석

  천이 역에서의 엔진 운용 특성을 분석하기 

해 성능해석을 수행하 다. 성능해석은 지상 
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Fig. 3 Fuel schedule.
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Fig. 4 Working line for the engine without schedule.

정지상태 조건에서 수행하 다. 일반 으로 압축

기 성능선도 상에서의 엔진 운용선도는 압축기

와 터빈의 일 평형 계에 의해 정해는 것이므로 

고도가 높은 조건에서도 같은 특성을 가질 것으

로 상할 수 있다. 연소기에서의 연료량이 증가

하는 가속 조건에 한 성능해석을 수행하 으

며, Fig. 3은 성능해석에 용한 시간에 따른 연

료 변화량을 타나낸 것이다. 연료 증가 시간은 5

로, 연료량은 4.44~20.68 kN을 가지도록 정하

다. 

  Fig. 4는 천이 역  정상상태 성능해석을 통

해 계산된 엔진의 운용선도를 고압 축류 압축기 

성능선도 상에 나타낸 것이다. 기 가속 상태에

서는 성 효과에 의해 압축기 유량이 어들다 

증가하고 가속이 끝난 상태에서는 압축기 유량
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이 증가하다 감소하는 것을 볼 수 있다. 이는  

Walsh와 Fletcher[21], Liu 등[22]의 연구에서 나

타난 일반 인 가속 상태에서의 엔진 운용특성

과 같다. Fig. 4에서와 같이 천이 역 조건에서

의 엔진 운용의 경우 고압 축류 압축기의 서지

선을 벗어나는 것을 확인할 수 있다. 정상상태에

서의 엔진 운용의 경우 압력비가 가장 낮은 조

건에서는 서지선을 벗어나지만 압력비가 증가하

는 경우 서지선에서 멀어지는 것을 볼 수 있다. 

  Fig. 5는 고압 축류 압축기에서의 시간에 따른 

서지마진 변화를 나타낸 것이다. 본 연구에서 서

지마진은 Eq. 7로 정의하 다[7]. 

 











 ×  

 ×  








 (7)

  Fig. 5 에서와 같이 연료공 이 시작 되는 5

에서는 약 -0.5%의 서지마진을 가지지만 6  부

근에서의 약 -8%의 서지마진을 보 다. 6~10.5  

구간에서는 서지마진이 증가하며 10.5  이후에

는 서지마진이 감소하다가 시간이 지날수록 일

정한 값으로 수렴하는 경향을 보인다. 

  천이 역에서의 가변 입구 안내익  블리드 

공기에 따른 엔진 성능특성을 분석하기 해 성

능해석을 수행하 다. 입구 안내익  블리드 공

기 스 은 정상상태에서 서지마진이 10%을 만
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Fig. 5 Surge margin for the engine without schedule.

족하도록 Fig. 6과 같이 반복계산을 통해 도출하

고 천이 역 성능해석에 용하 다. Fig. 7과 8

은 고속 축(High speed shaft)에서의 상 회  

속도에 따른 입구 안내익 각도  블리드 공기

량에 한 스  결과를 나타낸 것이다. 

  Fig. 9와 10은 가변 입구 안내익  블리드 공

기 스 을 용한 천이 역  정상상태에서

의 엔진 운용선도를 고압 축류 압축기 성능선도 

상에 나타낸 것이다. 두 경우 모두 천이 역  

정상상태에서의 엔진 운용선도가 압축기 서지선  
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Fig. 9 Working line for the engine with IGV angle 

schedule.

안쪽에 치하는 것을 볼 수 있다. Fig. 9에서 

가변 입구 안내익 스 을 용한 경우의 천이

역 엔진 운용선도는 기 가속 역에서 유량 

 압력비가 모두 증가하는 경향을 보인다. 하

지만 Fig. 10에서와 같이 블리드 공기 스 을 

용한 경우의 천이 역 엔진 운용선도에서는 

압력비는 증가하지만 유량은 연료공 이 시작

되는 순간에 감소하다가 증가하는 것을 확인할 

수 있다. 이러한 향으로 블리드 공기 스 을 

용한 경우가 가변 입구 안내익 스 을 용

한 경우에 비하여 가속이 시작되는 부근에서 엔

진 운용선도가 서지선과 더 근 한 것을 확인할 

수 있다.
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Fig. 11 Surge margin for the engine with schedules.

  Fig. 11은 가변 입구 안내익  블리드 공기 

스  용에 따른 고압 축류 압축기 에서의 

서지마진을 시간에 따라 나타낸 것이다. 연료공

이 시작 되는 5 에서는 두 경우 서지마진 

10%을 만족하지만 6  부근에서 서지마진이 최

소값을 가지는 것을 볼 수 있다. 한 가변 입구 

안내익 스 을 용하는 경우가 블리드 공기 

스 을 용하는 경우에 비해 5~10  구간에

서 높은 서지마진을 가지는 것을 확인할 수 있

다. 

  Fig. 12와 13은 고압 축류 압축기의 1단 로터

에서의 무차원화된 간단면 회 속도와 축방향 

속도를 각각 시간에 따라 나타낸 것이다. 간단



제19권 제5호 2015. 10.
가변 입구 안내익과 블리드 공기 스 에 따른 터보팬 

엔진에서의 천이 성능특성에 한 수치연구
59

면에서의 회 속도  축방향 속도는 천이 역 

성능해석을 통해 계산된 고압 축류 압축기에서

의 회 속도  입구 유동조건을 압축기 성능해

석 로그램에 입력하여 계산한 것이다. Fig. 12

에서와 같이 연료 공 이 시작되는 5  부근에

서 세 경우 유사한 회 속도 증가를 보이고 있

다. 한 연료량은 일정하게 증가하는 반면 회  

속도는 연료공 이 시작되는 5  부근에서 시간 

지연에 발생하는 것을 볼 수 있다. 축방향 속도

의 경우 Fig. 13에서와 같이 스 을 용하지 

않은 경우와 블리드 공기 스 을 용한 경우 
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5~6  구간에서 감소하다 증가하는 것을 볼 수 

있다. 가변 안내익 스 을 용한 경우에는 축

방향 속도가 5  이후에 감소하지 않고 증가하

는 것을 확인할 수 있다. 압축기 유량이 감소하

거나 변화가 은 상태에서 압력비가 증가하

는 경우 엔진의 운용선도가 서지선과 근 하여 

서지마진이 감소하게 된다. 가변 입구 안내익 스

을 용하는 경우 다른 두 경우와 비교했을 

때 상 으로 서지마진이 높은 이유는 연료가 

공 되는 기순간부터 축방향 속도가 감소하지 

않고 증가하기 때문으로 단된다.

  Fig. 14는 시간에 따른 천이 역에서의 터빈 

입구 온도를 나타낸 것이다. 연료공 이 단되

는 10 에서 가장 높은 터빈 입구 온도를 보인

다. 한 블리드 공기 스 을 용하는 경우가 

가변 입구 안내익 스 을 용하는 경우와 비

교하여 터빈 입구 온도가 높은 것을 확인 할 수 

있다. 

  Fig. 15는 천이 역에서의 터빈 입구 유량을 

시간에 따라 나타낸 것이다. 블리드 공기 스

을 용한 경우가 다른 경우와 비교하여 터빈 

입구 유량이 작은 것을 확인 할 수 있다. 이는 

블리드 공기 사용으로 인하여 터빈 입구에서의 

작동 유체 유량이 감소한 것으로 단되다. 한 

블리드 공기 스 을 용한 경우 터빈 입구 

온도가 높아지는 것은 터빈 입구의 작동 유체의 

유량이 감소했기 때문으로 단된다.

5. 결    론

  본 연구에서는 가변 입구 안내익과 블리드 공

기 스 에 따른 엔진의 천이 역에서의 운용 

특성을 분석하기 해 성능해석을 수행하 다. 

압축기 가변 입구 안내익 각도 변화에 따른 엔

진 성능변화를 모사하기 해 평균 반경 해석법

을 이용하여 각도 변화에 따른 압축기 성능선도

를 도출하고 엔진 성능해석 로그램에 입력하

다. 가변 입구 안내익과 블리드 공기 스 은 

정상상태에서 고압 축류 압축기 서지마진이 10% 

이상을 만족하도록 반복계산으로 통해 도출하
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다. 스  용에 따른 천이 역 엔진 성능해석 

결과, 6  부근에서 두 경우 모두 최소의 서지마

진을 보 으며 가변 입구 안내익 스 을 용

한 경우가 블리드 공기 스 에 비하여 고압 

축류 압축기에서 높은 서지마진을 보 다. 이는 

가변 입구 안내익을 용함에 따라 연료 증가가 

시작되는 지 에서 압축기의 유량이 감소되는 

부분이 개선되었기 때문으로 단된다. 블리드 

공기 스 을 용한 경우 터빈 입구 온도가 

가변 입구 안내익을 용한 경우와 비교 했을 

때 높은 값을 보 다. 이는 블리드 공기 사용으

로 인한 터빈 입구에서의 작동 유체 유량이 감

소했기 때문으로 단된다.
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Fig. 14 Turbine inlet temperature.
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Fig. 15 Turbine inlet mass flow rate.
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