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ABSTRACT

  In general, the choking phenomenon occurs by flow acceleration for a turbine at high pressure ratio 

condition. In choking condition, total pressure ratio increases without mass flow rate variation. It is 

hard to predict choking characteristics by using conventional meanline analysis which used mass flow 

inlet boundary condition. In the present study, the algorithm for predicting choking point is developed 

to solve the problem. Moreover, performance estimation algorithm after choking is presented by 

reflecting the flow behaviour of flow expansion at choked nozzle or rotor. The analysis results are 

compared with 3D CFD analysis and experimental data to validate present method.

초       록

  일반적으로 다단 축류 터빈은 높은 압력비에서 유동 가속으로 인하여 특정 단에서 초킹 현상이 발생

하게 된다. 초킹의 경우 유량 변화 없이 압력비만 증가하게 되며, 이러한 특성을 입구 유량 경계조건을 

사용하는 일반적인 평균반경해석법을 이용하여 예측하는데 한계가 있다. 본 연구에서는 이러한 문제점

을 해결하기 위해 초킹 영역에서의 성능을 예측하는 알고리즘을 재안하였다. 초킹 지점 이후에는 초킹

이 발생하는 노즐 혹은 로터 출구 유동이 팽창하는 특성을 반영하여 고정된 유량 조건에서 압력비가 

변할 수 있도록 알고리즘을 구성하였다. 이러한 결과를 다단 축류 터빈 전산해석 결과 및 실험결과와 

비교하여 신뢰성을 확인하였다.

Key Words: Multi-stage(다단), Axial Turbine(축류 터빈), Choking(초킹), Meanline analysis(평균반경 

해석법), Off-design Performance(탈설계 성능)

Nomenclature

 : Specific heat
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 : Mass flow rate

n : Number of iteration

 : Absolute Mach number

 : Relative Mach number

 : Mach number for Axial direction

 : Total pressure

 : Static pressure

 : Total temperature

 : Rotating speed

 : Tangential velocity

 : Total loss coefficient

 : Absolute flow angle

 : Relative flow angle

1. 서    론

  일반적으로 다단 축류 터빈은 하나의 독립된 

구성품으로 구동되는 경우보다 압축기, 연소기, 

터빈으로 구성된 가스터빈과 같이 하나의 시스

템으로 운용되는 경우가 대부분이다. 가스터빈 

시스템 성능 해석을 위해서는 구성품의 대표 성

능 지표인 유량, 압력비, 효율 등이 필요하다. 특

히 설계점 이외인 탈설계 지점에서의 성능 해석

을 위해서는 구성품의 대표 성능을 나타낼 수 

있는 상관식이나 성능 선도가 필수적으로 요구

된다. 

  가스터빈의 성능 선도를 도출하는 방법에는 

크게 세 가지로 나뉜다. 첫 번째로는 기존의 유

사한 성능 맵의 설계 지점과 적용하고자 하는 

가스터빈 설계점과의 비를 이용하여 나머지 지

점의 값들을 축척(Scaling)하는 방법이 있다[1]. 

두 번째로는 형상 정보를 바탕으로 수치적 방법

을 이용하여 설계점 및 탈설계 지점에서의 구성

품 성능을 예측하는 방법이 있다[2]. 마지막으로

는 시험을 통해 설계된 구성품의 성능 선도를 

도출할 수 있다. 첫 번째 방법인 축척의 경우에

는 설계 하고자 하는 가스터빈과 축척에 사용되

는 구성품의 운용 조건이 유사한 경우 정확도가 

높다. 하지만 구성품의 성능 특성은 엔진 회사의 

고유한 자산이기 때문에 일반적으로 공개된 데

이터를 찾기 어렵다. 세 번째 방법인 설계된 형

상을 구성품 시험을 통해 도출하는 방법이 가장 

정확한 성능 선도 도출 방법이지만, 설계 과정 

중에서 도출하기 어렵고 비용이 많이 든다는 단

점이 있다. 이려한 이유로 수치적인 방법을 이용

하여 성능 선도를 도출하는 것이 가스터빈 설계 

과정에서 일반적인 방법이다. 

  수치해석적인 방법에도 1차원 평균반경 

(meanline analysis) 해석법, 2차원 관통 유동 해

석법 (through flow analysis), 그리고 

Navier-Stokes 방정식을 이용한 3차원 해석법이 

있다. 1차원 평균반경 해석법의 경우, 상대적으

로 적은 계산 시간과 경험식을 적용하여 예측 

정확도를 높일 수 있다는 장점이 있기 때문에  

설계 과정에서 탈설계점 성능 선도를 도출하는

데 많이 사용된다. 일반적인 터빈의 경우 높은 

압력비 영역에서 유동 가속으로 인하여 노즐 혹

은 로터 목에서 마하수 1.0이 되는 초킹

(choking) 현상이 발생한다. 초킹이 발생한 이후

에는 유량의 변화 없이 압력비만 증가하는 특성

을 가지게 된다. 이러한 터빈 초킹 특성을 정확

하게 예측하는 것이 탈설계점 성능 선도를 생성

하는데 매우 중요하다. Glassman은[3] 축류 터빈 

설계 프로그램을 개발하였다. 설계 과정중에 발

생하는 초킹 지점을 정의하기 위해 유량과 평균

반경 속도의 변화 비율을 이용하였다. 이 비율이 

4배가 되면 초킹이 된 것으로 판단하고 설계 인

자가 변하도록 프로그래밍 하였다. Flagg는[4] 특

정 지점의 전압과 정압의 비율이 지정된 한계치

를 넘는 경우를 초킹 지점으로 판별하였다. 

Glassman은[5] 축류 터빈 탈설계 성능해석을 위

한 프로그램을 개발하였으며, Flagg가[4] 적용한 

방법을 이용하여 초킹 여부를 판별 하였다. 초킹 

지점 이후의 터빈 손실을 압력비에 따라 감소하

는 것으로 가정하고 효율을 계산하였다. Chen은

[6] Glassman이[5] 개발한 프로그램을 터빈 출구 

안내익을 포함한 성능해석이 가능하도록 개선하

는 연구를 수행하였다. 높은 부하를 가지는 4.5

단과 3.5단 축류 터빈에 대한 검증을 수행하였

다. Hendricks는[7] 단순한 터빈 성능 선도를 사



- 883 -

Fig. 1 Velocity diagram for a rotor

용하지 않고 1차원 터빈 성능해석 프로그램을 

사이클 프로그램과 연계하여 가스터빈의 탈설계 

성능 해석이 가능 하도록 하는 연구를 수행 하

였다. 일반적으로 가스터빈 탈설계점 성능해석은 

엔진 유량, 회전 수, 터빈 압력비 등과 같은 여

러 가지의 변수와 이에 상응하는 관계식을 수치

적인 방법을 통해 찾는 방식으로 진행 된다[8]. 

터빈에서의 압력비 또한 가스터빈 탈설계 해를 

찾기 위해 사용 되는 대표 변수이다. 터빈 프로

그램을 사이클 해석 프로그램과 연계하여 해를 

찾기 위해서는 초킹 영역에서의 터빈 성능을 예

측하는 방법이 입구 유량을 바탕으로 하는 것이 

아니라 입-출구 압력비 바탕으로 해야 한다는 것

을 의미한다. 입구 유량을 바탕으로 성능을 도출

할 경우, 초킹영역과 같은 유량에 따른 압력비 

변화가 적은 곳에서는 해를 찾기 어렵기 때문이

다. 이를 위해 Hendricks는[7] 터빈의 입구 조건

으로는 전압력을, 출구 조건으로는 정압력을 사

용하여 성능을 예측할 수 있도록 프로그램을 구

성하였다. 설계과정에서 입구 전압과 목에서 마

하수가 1.0이 되는 경우의 정압비를 한계 압력비

로 정의하였다. 설계점에서는 터빈 입구 전압과 

출구의 정압 비율이 한계 압력비를 넘는 경우를 

초킹 지점으로 판별하였다. 탈설계점에서는 설계

점에서 지정된 노즐 혹은 블레드 목에서의 초킹 

유량보다 큰 경우 초킹이라고 판별 하였다. 하지

만 이러한 경우에는 독립적인 터빈 탈설계 프로

그램에서 적용하기 어렵다는 단점이 있다. 

  본 연구에서는 축류 터빈 탈설계 영역 성능해

석을 위해 노즐 혹은 로터 출구 마하수를 바탕

으로 초킹 지점을 예측할 수 있는 알고리즘을 

재안하였다. 또한 초킹 이후의 영역에서는 유동

이 팽창하는 현상을 반영하여 성능을 계산할 수 

있도록 하였다. 유로내에 발생하는 손실들을 예

측하기 위해 형상 손실 (profile loss), 이차 유동

에 의한 손실 (secondary loss), 충격파에 의한 

손실 (shock loss), 뒷전에서의 손실 (trailing 

edge loss), 팁 간극에 의한 손실 (tip clearance 

loss) 모델들을 사용하였다. 또한 구성된 모델을 

3차원 전산해석 결과 및 시험 결과와 비교하여 

검증을 수행 하였다. 

2. 터빈 해석 방법

2.1 1차원 평균 반경 해석법

  1차원 평균 반경 해석법은 압축기와 터빈과 

같은 터보기계의 설계초기 단계에서 유용하게 

사용된다. 이러한 방법을 이용한 해석법의 장점

은 3차원 해석법과 비교하여 상대적으로 적은 

계산 시간으로 단단 및 다단을 가지는 터보기계

에 대한 다양한 조건에서의 성능을 계산할 수 

있다는 것이다. 

  1차원 평균 반경 해석법은 중간 단면에서의 

성능이 노즐과 로터 높이 방향으로의 성능을 대

변하는 것으로 가정하고 성능해석을 수행한다. 

노즐에서 단열조건이면 출구에서의 온도는 입구

에서의 온도와 동일하다고 가정할 수 있다. 노즐 

출구에서의 전압력은 유로에서 발생하는 전압력 

손실로 인하여 줄어들게 되며 이는 손실모델을 

이용하여 계산할 수 있다. 로터에서는 노즐과 같

이 단열조건으로 가정하더라도 Fig. 1과 같이 회

전성분이 존재하기 때문에 출구에서의 전온도가 

입구에 비해서 증가하게 된다. 이는 각운동량 보

존법칙으로 계산할 수 있으며 관계식은 Eq. 1과 

같다. 

∆    (1)

  노즐 및 로터에서의 전압력 손실은 Eq. 2와 

같이 손실 계수 Yt를 이용하여 계산할 수 있다. 

     (2)
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Performing the 1D meanline analysis

ܴܲ௧௔௥௚௘௧ െ ܴܲ௖௔௟ܴܲ௧௔௥௚௘௧ ൏ 10ିସ

Guessed inlet mass flow rate ( ሶ݉ ௜௡ሺ݊ሻ, ݊ ൌ 1) 

ሶ݉ ௜௡ ݊ ൅ 1 ൌሶ݉ ௜௡ ݊ 1 ൅ ܭ ܴܲ௧௔௥௚௘௧ െ ܴܲ௖௔௟ /ܴܲ௧௔௥௚௘௧
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݊ ൌ ݊ ൅ 1

Fig. 2 Algorithm for performance prediction of a turbine in a un-choked condition

  터빈의 속도 삼각형을 계산하기 위해서는 노

즐 및 로터 입구와 출구에서의 속도 크기, 방향

이 필요하게 된다. 이는 각 입-출구 면에 전온도, 

전압력, 유량, 유동 각도, 그리고 면적을 통해서 

속도 크기와 방향을 계산할 수 있다. 노즐 및 로

터 입구 면에서의 초기 마하수를 가정하고 이를 

통해서 밀도를 계산한다. 이를 바탕으로 주어진 

유량에서의 마하수를 다시 계산하게 되며, 계산

된 마하수와 가정된 마하수의 차이가 10
-4이하가 

될 때까지 같은 과정을 반복한다. 

  노즐 및 로터 출구에서의 전압력은 유로에서 

발생하는 손실에 의해서 일부 감소하게 되는데 

이를 반영하기 위해서 초기에 마하수뿐만 아니

라 출구 전압력 또한 가정하여 계산을 수행한다. 

초기 가정된 출구 전압력을 이용하는 것 이외에

는 마하수를 계산하는데 입구에서와 같은 계산

과정을 거친다. 추가적으로, 가정된 마하수를 계

산된 값으로 바꾸는 과정에서 가정된 출구 전압

력 또한 손실 계수가 반영된 실제 전압력으로 

다시 입력하게 된다.

2.2 손실 모델

  터빈 유로내의 전압력 손실을 예측하기 위한 

손실모델의 종류에는 여러 가지가 있으며 여러 

손실인자들을 고려한 모델들을 중첩하여 전체 

손실을 계산하는 방법이 일반적이다. 본 연구에

서는 터빈 유로내의 전압력 손실을 예측하기 위

해 Tournier and El-Genk이[9] 제안한 손실모델 

조합을 적용하였다. 

2.3 초킹 이전 영역에서의 성능 해석법

  본 연구에서는 터빈 노즐 및 로터에서의 초킹 

지점을 판단하기 위한 알고리즘을 재안하였다. 

터빈 성능 해석에 사용되는 입력 변수로는 입-출

구 전압력비와 형상 변수 및 초기 입구 공기 유

량이다. Figure 2는 개발된 알고리즘을 나타낸 

것이다. 우선 초기 입구 공기 유량으로 주어진 

형상변수와 1차원 평균반경 해석법을 이용하여 

각 단별 및 전체 단의 성능해석을 수행한다. 이

후 노즐 및 로터 출구의 마하수가 1.0보다 작은 

경우에는 입구 공기 유량 변화시킨다. 만약 계산

된 입-출구 전압력비가 목표값과 같아지는 경우

에는 계산을 종료하게 되며, 목표값보다 작은 경

우에는 입구 공기 유량을 증가시켜주게 된다. 공

기 유량을 증가시켜주는 경우에도 목표 압력비

와 계산된 압력비와의 차이를 이용하여 다음 입

구 공기 유량의 정도를 산정한다. 출구 마하수가 

1.0보다 큰 경우에는 초킹이 된 것으로 판단하고 

유량을 변화시킨다. 이 때 정확한 초킹 지점을 

판단하는 것이 중요하기 때문에 계산된 압력비
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Performing the 1D meanline analysis

ܴܲ௧௔௥௚௘௧ െ ܴܲ௖௔௟ܴܲ௧௔௥௚௘௧ ൏ 10ିସ

Fixed inlet mass flow rate and  initial flow 
angle (β௢௨௧ሺ݊ሻ, ݊ ൌ 1) 
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Fig. 3 Algorithm for performance prediction of a turbine in a choked condition

가 목표 압력비 보다 작은 조건에서 반복 계산 

과정에서 유량 변화의 정도가 10
-4보다 작은 경

우 초킹되는 지점으로 판단하였다. 이러한 방식

은 Hendricks의[7] 방식과는 다르게 설계해석 과

정 없이 형상 변수만으로 초킹 지점 예측이 가

능하다.

2.4 초킹 이후 영역에서의 성능 해석법

  초킹 이전 영역에서는 유량이 증가함에 따라 

유속이 증가하여 터빈 전체 압력비가 증가하지

만 초킹 이후 조건에서는 이러한 과정을 이용할 

수 없다. 일반적으로 특정 노즐 및 로터에서 초

킹 되는 경우, 출구 압력이 더 낮아지기 위해서

는 유동이 팽창하여 가속되어야 한다[7]. 이러한 

특성을 이용하여 본 연구에서는 노즐 및 로터에

서 초킹이 되는 경우 출구 유동 각도를 증가시

켜 출구 압력이 감소되도록 하였다. 

  초킹 이후 영역에서의 목표 압력비를 만족하

는 조건을 찾기위한 알고리즘을 Fig. 3에 나타내

었다. 앞서 설명한 초킹 이전 영역 해석법을 통

해 도출된 초킹 유량을 이용하여 초킹 이후에서

는 유량을 고정하였다. 또한 초킹이라고 판단된 

노즐 혹은 로터 출구의 유동 각도를 증가시키게 

된다. 만약 계산된 압력비가 목표 값보다 작은 

경우에는 두 차이를 이용하여 다음 계산 과정에

서의 유동 각도를 가정하게 된다. 또한 유동 각

도를 증사키는 과정에서 하류 노즐 및 로터에서

의 출구 마하수가 1.0이 넘는 경우, 출구 유동 

각도를 변화시키는 지점을 바꾸게 된다. 이는  

초킹이 발생하는 노즐 및 로터 상류에서는 입구 

조건이 바뀌지 않은 한 유동 조건이 변하지 않

기 때문이다. 

3. 터빈 해석 결과

3.1 전산해석 결과와의 비교

  앞서 설명한 해석법의 검증을 위해 다단 축류 

터빈의 3차원 전산해석 결과와 비교하였다. 대상 

터빈은 축류 5단 천음속 터빈이다. Fig. 4는 대

상 터빈의 계략도와 비교를 위한 지점들을 나타

낸 것이다. 

  Table 1은 3차원 전산해석 및 1차원 평균 반

경해석법의 결과를 비교한 것이다. 참고 문헌들

을 통해 수집된 경험식의 경우 도출된 형상 및 

조건에 따라 정확도가 달라질 수 있다. Petrovic 

et al.[10]은 손실이 최소가 되는 입사각 및 출구 

이탈각(Deviation angle)의 경험식에 보정계수를 

적용하여 해석하고자 하는 대상을 정확도를 향

상시켰다. 본 연구에서는 개발된 초킹 영역에서



- 886 -

의 알고리즘을 검증하는 것을 목표로 한다. 이를 

위해 주어진 압력비에서 입구 유량을 노즐 및 

로터 출구 이탈각 경험식에 보정 계수를 적용하

여 유량을 보정 하였다. 

① ② ③ ④ ⑤ ⑥ ⑦ ⑧ ⑨ ⑩ ⑪

Fig. 4 Schematics of a 5-stage axial turbine

3D CFD 1D meanline
Diff. 

(%)

mass 

flow rate
311.877 311.1828 -0.22%

PR 11.9351 11.9351 0.00%

eff 0.9113 0.9364 2.76%

Table 1. Results comparison for 5-stage aixla turbine

  Figure 5는 축방향 위치별 평균 전온도 결과를 

비교한 것이다. 9번과 10번 위치에서 1차원 평균

반경 해석법이 상대적으로 전온도를 낮게 예측

하는 결과를 보이지만, 전반적으로 전온도가 축

방향으로 감소하는 경향을 잘 예측하는 것을 볼 

수 있다. Figure 6은 축방향 위치별 평균 정온도 

결과를 나타낸 것이다. 1차원 평균 반경 해석법

의 경우 중간 단면에서의 속도 성분이 높이 방

향으로의 분포를 대변한다는 가정으로부터 도출 

된다. 하지만 3차원 전산해석의 경우 높이 방향

으로의 속도 분포를 해석하기 때문에 두 결과가 

일부 차이나는 것으로 판단된다. 하지만 전반적

인 경향을 잘 예측하는 것을 볼 수 있다.

  Figure 7과 8은 전압 및 정압결과를 비교한 것

이다. 앞서 설명한 온도 결과와 마찬가지로 전반

적으로 압력이 축방향으로 감소하는 경향을 잘 

예측하는 것을 확인할 수 있다.
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Fig. 5 Total temperature distribution for a 

5-stage axial turbine
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Fig. 6 Static temperature distribution for a 

5-stage axial turbine
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Fig. 7 Total pressure distribution for a 5-stage 

axial turbine
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Fig. 8 Static pressure distribution for a 5-stage 

axial turbine

3.2 실험 결과와의 비교

  Figure 9는 결과 비교를 위한 4단 축류 터빈의 계략도

를 나타낸 것이다. 이 터빈의 경우 노즐 및 로터의 50% 

높이 지점의 위치가 흐름 방향으 변하지 않는 특징을 가

진다. 대상 터빈에 대한 설계 및 실험 결과는 Evans and 

Hill과[11] Walker and Tomas의 연구에[12] 각각 나타나

있다. Figure 10은 압력비에 따른 보정 질량 유량 

(Equivalent mass flow rate)결과를 회전 수 별로 나타낸 

것이다. 결과적으로 1차원 평균 반경해석법 및 본 연구

에서 재안한 알고리즘을 적용할 경우 초킹 지점 및 경향

을 잘 예측하는 것을 확인할 수 있다.

4. 결   론

  본 연구에서는 다단 축류 터빈의 초킹 지점 

및 초킹 이후 성능을 평균반경해석법을 이용하

여 예측할 수 있는 알고리즘을 재안하였다. 형상 

정보 및 입-출구 압력비를 입력하여 계산이 수행

되도록 구성하였다. 초킹 이전 영역에서는 목표 

압력비를 만족하기 위한 유량 조건을 찾게 되며, 

계산된 노즐 및 로터 출구 마하수를 이용하여 

초킹 여부를 판별하도록 하였다. 초킹 이후 지점

에서는 유량을 고정하고 초킹 이후 유동이 팽창

되는 물리 현상을 반영하여 목표 압력비를 찾을 

수 있도록 하였다. 이렇게 구성된 알고리즘을 평

균반영 해석법에 작용하였으며, 3차원 전산해석 

결과 및 실험결과와의 비교를 통해 신뢰성을 확

인하였다. 결과적으로 단별 성능 및 압력비에 따

른 입구 유량의 경향을 잘 예측하는 것을 확인

하였다. 

Fig. 9 Schematics of a 4-stage axial turbine
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Fig. 10 Equivalent mass flow rate with axial 

position for a 4-stage axial turbine
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