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In this study, structural design, safety and stability on the fuselage 

of a small scale WIG (Wing in Ground Effect) vehicle was investigated. The 

Carbon-Epoxy composite material was used in designing fuselage structure, 

and the honeycomb sandwich skin, ring frame, longeron 'semi-monocoque' 

type structure was adopted. Fuselage loads may be classified as symmetric 

load(Load case 1), Unsymmetric load(Load case 2), and loads experienced at 

the center of fuselage at splash down. However splash down loads may still 

be divided into head on loads(Load case 3-2), and at the aft belly 

point(Load case 3-3). The skin is designed to withstand buckling with the 

improved last design using sandwich structure where the skin form part of 

the fuselage weight.'T' shaped stringers were used together with U shaped 

ring frame that are in 3 parts, wing attachment ring frame, tail wing 

attachment ring frame and front, rear ring frame. F.E.M.(Finite element 

method) was used for structural analysis of the fuselage with about 19080 

mesh grids generated. Natural frequency analysis together with Cambell 

diagram was used to determine the occurrence of resonance. The 



- X -

Carbon/Epoxy material was selected for the major structure, and the 

aluminum honeycomb core sandwich structural type was adopted for 

improvement of lightness and structural stability and for its less 

component parts than steel structure All the advantages of Carbon/Epoxy 

led to its choice as the material of use with a slight decrease in the 

number of ply used. From static strength analysis results using finite 

element method of the commercial code 'NASTRAN/ PATRAN', it was found that 

finally designed fuselage configuration with the Al honeycomb sandwich 

structure has structural safety as well as stability even though the 

designs weight is a little bit heavier than the target weight.
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제제제 111장장장 서서서 론론론
최근 들어 지면 효과(WIG,WingInGroundEffect)에 의한 초고속 해상 운송체의 관
심이 증대되고 있다.WIG선의 상부는 항공기 그리고 하부는 고속선의 형상을 지니고 있
으며 해상에서 이착수하고 해상 상태에 따라서 해면상 고도를 적절히 조절하여 운항을
한다.[1]WIG선은 해수면에 근접할수록 수면과 날개 사이의 지면 효과(Groundeffect)로
양력이 증가되어 높은 양항비를 얻을 수 있어서 수송효율이 우수하다.지면(해면)효과는
양력의 증가 및 항력의 감소를 동시에 충족시킴으로써 기존의 선박보다는 안락하고 빠르
며 항공기 보다는 연료 및 운임 절약의 장점이 있다.따라서 WIG선은 항공기와 선박의
중간단계의 속도 영역에서 대량의 화물수송능력을 보유하고 있어서 앞으로 해상물류 운
송체계에 커다란 변혁을 가져올 차세대 초고속 선박으로 주목받고 있다.[2]WIG선의 기
본 구조는 항공기와 비슷한 구조이나 지면 효과를 효과적으로 활용하기 위해서 날개 단
면 형상이 항공기 날개형상과는 다르며 종횡비가 작다.[3,4]그리고 항공기에 비하여 저
속으로 운항하므로 이에 적절한 양력을 얻기 위하여 주익의 면적이 상대적으로 크다.한
편,동체 하부는 고속선의 하부형상과 매우 유사하며 이수에 필요한 동력을 줄이기 위해
서는 해수로 인한 저항을 최소화시키는 노력이 매우 중요하다.위그선은 선박과 항공 기
술이 결집된 첨단 기술로서 이미 러시아에서 활발한 연구가 진행되어 왔고 국내에서도
부분적으로 연구가 진행되고 있는 상황이다.특히 우리나라 지형과 같이 도서지역이 많
은 상황에서는 고속선의 대체 개념으로 고속 여객 수송 및 물자 이동이 용이하고 군용으
로 사용할 시에 군수 물자 수송 및 해상 방위 능력 향상에도 기여 할 수 있다.[5]
연구 중인 위그선은 복합재료를 이용하여 설계 되었으며 항공기와 같은 비행체의 복합
재 사용은 재료의 효율적 조합에 의해 높은 무게 대 강도 및 강성뿐만 아니라 여러 가지
우수한 재료 특성을 가지는 복합 재료의 특성을 효과적으로 활용하므로 기존 금속재를
대체할 수 있을 뿐만 아니라 생산 공정과 부품수를 줄여 최종 제품의 생산성 및 경제성
을 높일 수 있다.[6]또한 최근 항공기에 요구되는 항력감소,조종성 향상,실속 저항성,
레이다 탐지로부터 안정성,고속 비행시 내열성,내식성,전진익기의 동적 불안정 등의
문제를 해결 할 수 있는 대체 구조 재료로 사용되고 있다.민간 항공기의 경우 복합 재료
의 사용은 에어버스사의 A310/A300-600등의 수직 꼬리 날개나 A320중형기 및 A380
대형기 등에 꼬리 날개 뿐만 아니라 주 날개 킬빔 및 날개 상자 등 상당 부분을 복합재료
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로 대체 하였고 특히 최근 개발되고 있는 보잉사의 B787기 등은 전기체 구조를 복합재료
로 사용하여 개발 중이다.또한 경항공기에는 BeechStarship등이 완전 복합재 구조물
로 미국 FAA승인을 받아 운항하고 있다.군용기의 경우는 복합재료의 우수한 성능 특
성 때문에 보잉 및 벨 헬리콥터사의 공동 개발 과제인 V-22OspreTiltRotor,Gramann
사 X-29전진익기,F/A-18C/D전투기,AV-8B수직 이착륙기,UH60ABlackHawk헬
리콥터 등에 많은 양의 복합 재료가 사용되고 있다.[7]최근 국내에 차세대 해양 수송선
개발 사업의 일환으로 지면 효과를 이용한 선박인 위그선의 개발이 시작되었다.기존의
러시아 유사급 위그선들이나 중대형위그선에서는 1차 구조 부재에 복합재 사용이 전무
한 실정이나,본 연구는 위그선의 다양한 비행 하중 조건을 만족하는 구조의 설계와 구
조의 안전성 및 안정성 확인을 위한 연구로서 하중 해석 결과 검토와 충격 및 동적인 하
중에 대한 구조의 안전성 검토를 통해 설계 개선 등을 도출하여 궁극적으로 설계 요구
조건을 만족하는 구조 설계의 확인과 구조 안전성을 검토한다.본 연구에서는 복합재 구
조 위그선 동체를 설계하였고 유한요소 상용 프로그램을 이용하여 유한 요소 해석이 수
행되었다.복합재의 장점을 활용하기 위하여 해석 결과를 바탕으로 구조를 변경하지 않
고 적층수를 개선하였고 목표중량을 만족하기 위하여 알루미늄 허니컴 코어를 사용하였
으며 다양한 하중 조건에서 안전성 및 안정성을 만족하도록 하였다.
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제제제 222장장장 설설설계계계 개개개요요요 및및및 해해해석석석 절절절차차차

제제제 111절절절 설설설계계계 요요요구구구 조조조건건건

본 연구에서 구조 설계한 위그선의 동체의 하부는 선박 구조와 흡사하고 상부는 항공
기와 흡사한 구조로서 주익은 동체중간에 장착되는 중익기이며 꼬리 날개는 수직꼬리날
개 위에 수평꼬리 날개가 장착되는 T형상이다.위그선은 이수 후 항공기와 흡사한 거동
을 함으로 최대속도에서 날개로부터 발생하는 하중과 착수시 발생하는 충격하중이 동체
의 설계하중 조건들이다.대상 위그선의 설계 요구 조건은 복합재료를 사용하여 2ton이
상의 수송 능력을 보유하는 것이 설계 목표로서 동체 및 날개의 제원과 형상은 Fig.1～
4,Table1과 같다.

Fig. Fig. Fig. Fig. 1 1 1 1 3D 3D 3D 3D Model Model Model Model for for for for Whole Whole Whole Whole WIG WIG WIG WIG VehicleVehicleVehicleVehicle
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Fig. Fig. Fig. Fig. 2 2 2 2 Side Side Side Side View View View View of of of of WIG WIG WIG WIG VehicleVehicleVehicleVehicle 

Fig. Fig. Fig. Fig. 3 3 3 3 Top Top Top Top View View View View of of of of WIG WIG WIG WIG VehicleVehicleVehicleVehicle
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Fig. Fig. Fig. Fig. 4 4 4 4 Front Front Front Front View View View View of of of of WIG WIG WIG WIG VehicleVehicleVehicleVehicle 

Length 23.52m

Height 8.15m

Pay Load 2Passengers+2Pilots+luggages

Fuselage Width 2.4m

Gross Weight 8.5ton

Empty Weight 6.5ton

Maximum Speed 170km/h

Operation Condition Wave Height 2m

Operation Altitude Flight Height 150m 

Engine Power 2×1000 hp 

Material
Carbon/Epoxy laminates +

Al honeycomb core sandwich

Table Table Table Table 1 1 1 1 Specification Specification Specification Specification of of of of Small Small Small Small Scale Scale Scale Scale WIG WIG WIG WIG VehicleVehicleVehicleVehicle
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제제제 222절절절 설설설계계계 및및및 해해해석석석 절절절차차차

위그선의 설계 요구 조건으로부터 도출된 공력 설계 결과를 바탕으로 자중분포,전단
력,모멘트,충격력,토크 등 구조 설계 하중을 계산 하고,결정된 하중과 재질의 기계적
특성을 적용하여 스킨,스트링거,링프레임의 사이즈를 결정한다.이와 같이 기본 구조
설계가 완료되면 구조의 안전성 판단을 위해 상용 유한 요소 프로그램으로 정하중 구조
해석을 수행하여 응력분포,변형량,목포 중량 등을 검토하고,고유진동수 해석을 통해
공진 여부를 판단 한다.그리고 좌굴 해석을 통한 안정성 검토를 수행하여 구조 설계 요
구 조건 만족 여부를 검토 한다.설계 결과와 해석 결과를 비교한 후 설계 요구 조건을
만족하도록 반복 해석과 설계 개선을 통하여 설계를 확정한다.Figure2는 구조 설계 및
해석 절차를 보여준다.

Investigation of Design Requirements

  - Aerodynamic configuration
  - Aerodynamic loads
  - Structural design requirements

Structural Design Load Estimation Mechanical Material Properties

Structural Design of Fuselage

Evaluation of Fuselage Structural Safety, Stability 
Using F.E.M Code

Finalize  Structural Design 

Check Target 
Weight=Design Weight

Modification and 
Trade off

Fig. Fig. Fig. Fig. 2 2 2 2 Structural Structural Structural Structural design design design design procedure procedure procedure procedure of of of of 

WIG WIG WIG WIG vehiclevehiclevehiclevehicle
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제제제 333장장장 위위위그그그선선선 동동동체체체 구구구조조조 설설설계계계

제제제 111절절절 설설설계계계 하하하중중중 정정정의의의
    

동체에 작용하는 하중은 선체의 좌우 대칭 하중과 비대칭 하중 그리고 착수시 선수,중
앙,선미 충격 하중으로 구분할 수 있다.이를 기초로 위그선 동체 구조 설계를 수행하고
유한 요소 해석시에는 가장 극한 상태인 좌우 대칭 하중과 수직꼬리 날개에 의한 비대칭
하중을 적용하였고,충격하중 또한 중앙부위 착수시를 최대 하중으로 적용하였다.이 때
착수 하중은 준정적하중으로 가정하였다.다음 Table2에 하중 정의를 정리 하였다.

Division

Load Case
 Definition Meaning

Load Case 1 대칭 하중

√ 동체를 기준으로 양쪽 날개에서 대칭으

로 발생하는 하중

√ 최대 비행 속도에서 관성하중과 주익과 

수평 미익의 양력

Load Case 2 비대칭 하중

√ 수직 미익에 의해 발생하는 굽힘 모멘

트와 토크

√ 최대 비행 속도에서 관성하중, 주익, 수

평미익 그리고 수직 미익의 양력

Load Case 3-1 중앙 부위 착수 하중
√ 중앙부위로 착수시 충격 하중

√ 자중에 의한 관성 하중과 착수시 양력

Load Case 3-2
선두 부위 착수 충격 

하중 (추락으로 간주)

√ 선두 부위로 착수시 충격 하중

√ 자중에 의한 관성 하중과 착수시 양력

Load Case 3-3
선미 부위 착수 충격 

하중 (추락으로 간주)

√ 선미 부위로 착수시 충격 하중

√ 자중에 의한 관성 하중과 착수시 양력

TTTaaabbbllleee222DDDeeefffiiinnniiitttiiiooonnnaaannndddMMMeeeaaannniiinnngggooofffLLLoooaaadddCCCaaassseee

111...대대대칭칭칭하하하중중중

선행 연구 결과를 토대로 비행체 전체 하중은 최대비행 속도에서 주익의 양력,수평미
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익의 양력 그리고 관성하중으로 그 중 최대 속도에서 하중배수 2가 작용할 때 최대 하중
이 된다고 가정하였고 다음 식으로 나타낼 수 있다.[8]

(1)


   (2)
공력하중 :



관성하중 :∆×× ∆ ××

여기서 n은 하중배수,W는 자중, 는 동체와 주익의 양력, 는 수평미익의 양
력이다. 에서 동체에서 발생하는 양력은 전체의 3%,날개에서 발생하는 양력은
97%로 가정되었으며 동체의 양력은 계산을 위해 나눈 각 구간 (Section)에 고루 분포된
다고 가정 하였다.따라서 합력은 공력하중과 관성 하중의 합이 된다.다음 Table3,4는
공력 하중 검토 결과와 대칭 하중 해석 결과 이다.
동체의 자중은 선행연구 결과를 바탕으로 추정 하였으며 문,창문,날개,꼬리날개 등
구성품의 위치를 고려하여 21개의 구획으로 나누어 추정하였다.추정된 관성하중을 기초
로 공력하중을 더하고 각 구획별 전단력을 구하며,적분하여 전단력을 구한다.각각의 구
획별 거리를 고려하여 모멘트를 결정한다.여기서 proof는 각각의 값들에 일종의 안전계
수 1.5를 곱한 값이다.다음 Table3,4는 관성하중과 공력하중 분석 결과이며 Fig.6～8은
전단력과 모멘트 선도이다.

n f W*9.8(N) LWB(N) Station No.

2.00 1.50 80203.20 147934.69 21 

nW(N) LWB+LT(N)
Lift on 

fuselage(N)
Lift on the 
wings(N)

LT(N)

160406.40 145860.48 4438.04 143496.65 -2074.21 

Table Table Table Table 3 3 3 3 Description Description Description Description of of of of Load Load Load Load Case Case Case Case 1111
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STN.NO.
STN. 
From 

c.g.(m)
ΔW(kg)

2ΧΔWΧ9.8
(N)

AirLoad
(N)

ΔS.F.(N)  
(3+4)

Proof 
LoadΔS.F.

(N)
S.F.(N)

Proof Load 
S.F.(N)

ΔM(N··m) M(N·m)
Proof Load 
B.M.(N m)

1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11

1 9.62 82.50 -1617.00 211.34 -1405.66 -2108.50 -1405.66 -2108.50 -13526.71 -13526.71 -20290.07 

2 8.13 182.60 -3578.96 211.34 -3367.62 -5051.44 -4773.29 -7159.93 -38802.07 -52328.78 -78493.17 

3 6.38 391.40 -7671.44 211.34 -7460.10 -11190.16 -12233.39 -18350.09 -78085.76 -130414.54 -195621.81 

4 4.95 329.90 -6466.04 211.34 -6254.70 -9382.06 -18488.10 -27732.15 -91590.04 -222004.58 -333006.87 

5 4.00 440.90 -8641.64 211.34 -8430.30 -12645.46 -26918.40 -40377.61 -107673.61 -329678.19 -494517.29 

6 3.20 438.70 -8598.52 211.34 -8387.18 -12580.78 -35305.59 -52958.38 -112977.88 -442656.08 -663984.12 

7 2.40 864.40 -16942.24 211.34 -16730.90 -25096.36 -52036.49 -78054.74 -124887.58 -567543.66 -851315.49 

주익 1.83 -73967.34 -73967.34 -110951.01 -126003.84 -189005.75 -230587.02 -798130.68 -1197196.02 

8 1.60 857.80 -16812.88 211.34 -16601.54 -24902.32 -142605.38 -213908.07 -228168.61 -1026299.29 -1539448.93 

9 0.80 853.40 -16726.64 211.34 -16515.30 -24772.96 -159120.69 -238681.03 -127296.55 -1153595.84 -1730393.76 

10 
(center)

0.00 755.60 
Total  = 

221997.88
332996.83 

Total  = 
-833213.93

2210966.62 

11 0.78 447.50 -8771.00 211.34 -8559.66 -12839.50 62877.20 94315.80 49107.09 -320381.91 -480572.86 

12 1.58 432.10 -8469.16 211.34 -8257.82 -12386.74 54317.54 81476.30 43454.03 -271274.81 -406912.22 

13 2.38 427.70 -8382.92 211.34 -8171.58 -12257.38 46059.71 69089.57 36847.77 -227820.78 -341731.18 

14 3.18 412.30 -8081.08 211.34 -7869.74 -11804.62 37888.13 56832.19 30310.50 -190973.01 -286459.52 

15 3.98 379.30 -7434.28 211.34 -7222.94 -10834.42 30018.38 45027.57 24014.71 -160662.51 -240993.77 

16 5.03 222.10 -4353.16 211.34 -4141.82 -6212.74 22795.44 34193.16 23980.80 -136647.81 -204971.71 

17 6.53 66.00 -1293.60 211.34 -1082.26 -1623.40 18653.61 27980.42 27980.42 -112667.01 -169000.51 

18 8.13 63.80 -1250.48 211.34 -1039.14 -1558.72 17571.35 26357.02 28079.01 -84686.59 -127029.88 

19 9.42 61.60 -1207.36 211.34 -996.02 -1494.04 16532.20 24798.30 21276.95 -56607.57 -84911.36 

20 10.83 288.20 -5648.72 -1862.87 -7511.59 -11267.39 15536.18 23304.27 21921.55 -35330.63 -52995.94 

21 12.50 420.20 -8235.92 211.34 -8024.58 -12036.88 8024.58 12036.88 13409.08 -13409.08 -20113.62 

Table Table Table Table 4 4 4 4 Shear Shear Shear Shear Force Force Force Force and and and and Bending Bending Bending Bending Moment Moment Moment Moment Distributions Distributions Distributions Distributions in in in in Load Load Load Load Case Case Case Case 1111
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-3 0 0 0 0 0 .0 0

-2 5 0 0 0 0 .0 0

-2 0 0 0 0 0 .0 0

-1 5 0 0 0 0 .0 0

-1 0 0 0 0 0 .0 0

- 5 0 0 0 0 .0 0

0 .0 0

5 0 0 0 0 .0 0

1 0 0 0 0 0 .0 0

1 5 0 0 0 0 .0 0

0

Sect io n  N o .

P
ro

o
f 

L
o
a
d
 S

.F
.(

N
)

FFFiiiggg...777PPPrrroooooofffSSShhheeeaaarrrFFFooorrrccceeeDDDiiissstttrrriiibbbuuutttiiiooonnnooofffFFFuuussseeelllaaagggeeeiiinnnLLLoooaaaddd
CCCaaassseee111
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222...비비비대대대칭칭칭 하하하중중중

동체에 작용하는 비대칭 하중은 수직미익에 의하여 동체에 횡방향 굽힘 모멘트와 비틀
림 모멘트가 작용하는 하중을 의미한다.

토크 :   
 

 

(3)

여기서 는 수직꼬리날개의 공력,는 수직꼬리날개의 공력 중심에서 동체의 무게
중심까지의 수직거리,는 수평꼬리날개의 공력,b는 수평꼬리날개의 공력 중심으로부
터 무게중심까지의 수직거리이다.여기서  는 토크가 작용하는 하중 조건은
항공기가 선회나 자세 제어를 위해 방향타를 작동하는 경우로 수직꼬리 날개뿐만 아니라
수평꼬리날개의 공력도 작용한다는 이론이다.[9]본 연구에서는 그 값이 미미함으로 생
략하였다.Table5는 비대칭 하중 분석 결과이다.

 34115.39N

 3.08m

 105.07kN

TTTaaabbbllleee555TTTooorrrqqquuueeeooofffFFFuuussseeelllaaagggeeeaaatttUUUnnnsssyyymmmmmmeeetttrrriiicccLLLoooaaadddiiinnnLLLoooaaadddCCCaaassseee222
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333...착착착수수수 시시시 충충충격격격하하하중중중

착수 시 충격하중은 동체의 선수,중앙,선미로 착수 시 작용하는 하중으로 각각 나누
어볼 수 있으며,이 중 선행 연구 결과 동체 중앙으로 착수하는 경우가 일반적인 착수의
경우로 최대 하중으로 간주되었으며 선수,선미로의 착수는 추락의 경우로 보아 최종 해
석 결과만 검토 하였다.착수시 동적하중은 준정적하중으로 가정되었다.[10]


 





(4)


  

 ∙ ∙ (5)

여기서 
는 충격부위 작용 압력, 는 충격 면적,

는 충격력,
 는 충격력

하중배수로 1.5이다.Figure9는 착수시 충격부위를 나타내며,Table6은 착수시 충격하
중 분석 결과이다.

FFFiiiggg...999LLLaaannndddiiinnngggAAArrreeeaaaaaatttIIImmmpppaaaccctttLLLoooaaaddd

Load Case 3-1 Case 3-2 Case 3-2

 33.32 42.79 42.79


 124.95 124.95 124.95

 3.75 2.92 2.92

 8500kg 8500kg 8500kg

TTTaaabbbllleee666FFFuuussseeelllaaagggeeeaaatttQQQuuuaaasssiii---LLLaaannndddiiinnngggIIImmmpppaaaccctttLLLoooaaaddd
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제제제 222절절절 구구구조조조 설설설계계계 방방방법법법

본 연구 대상인 위그선 상부는 항공기와 흡사하며 하부는 고속선과 흡사하나 동체에
날개가 붙는 전반적으로 항공기의 형태를 취한다.그리하여 동체 설계 역시 일반적인 항
공기 스킨,스트링거,링프레임등을 이용한 세미모노코크 구조 형식으로 설계를 하고 유
한 요소 상용 프로그램을 이용하여 안전성 판단 수행을 하였다.
사용된 재질로는 고강도 및 고강성도,부속 수 감소,경량화등의 장점으로 최신 항공기
에 많이 사용되고 있는 표피 구조로 카본/에폭시 라미네이트 복합재료와 충격 및 흡음,
단열,경량화에 유리한 Al허니컴 코어를 이용하여 복합재 샌드위치 구조를 취하였다.
상부와 하부 측면의 6개의 'T'형 스트링거와 동체 전방,날개 부착부위,동체 후방,꼬
리 날개 부착부위의 7개의 ‘ㄷ’형 링프레임을 이용하여 설계 하였으며 링프레임과 스트링
거가 교차되는 부위에 스트링거가 끊어짐을 방지하기 위해 링프레임에 굴곡을 주었다.
다음 Fig.10은 위그선의 내부 구조 형상을 보여 주고 있다.

FFFiiiggg...111000CCCooonnnfffiiiggguuurrraaatttiiiooonnnooofffFFFuuussseeelllaaagggeee
IIInnncccllluuudddiiinnngggRRRiiinnngggFFFrrraaammmeeeaaannndddSSStttrrriiinnngggeeerrrsssFFFooorrrmmm
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111...스스스킨킨킨 및및및 스스스트트트링링링거거거 구구구조조조 형형형태태태를를를 갖갖갖는는는 동동동체체체의의의 설설설계계계

스킨과 스트링거형태의 동체는 스킨이 전단력을 전담하고 스트링거가 모멘트를 전담
한다는 이론이다.자중으로부터 도출된 전단력을 기준으로 카본/에폭시의 기계적 물성치
를 이용하여 스킨을 설계하고 전단력으로부터 기인되는 모멘트로 스트링거를 설계하며
본 연구에서는 ‘T’형태로 설계 하였다.다음 식 (6),(7)은 각각 동체의 스킨과 스트링거
를 설계하는 일반적인 실험식을 나타낸다.

I)스킨설계

 



≈ 





≈ 




 (6)

II)스트링거 설계

 


∙







 (7)

여기서 는 스킨의 두께,는 동체 전단력,은 동체의 반경 는 재료의 허용
전단강도 이다.동체의 반경은 구조적인 이득을 위해 기하학적으로 가능한 작은 값을 취
하였다.은 재료의 허용 응력이며,는 스트링거의 단면적,는 동체에 작용하
는 최대 굽힘 모멘트 이다.Table7은 스킨과 스트링거의 설계 결과이다.

V 332,996N

 114.5MPa

 0.378mm

M 2,210.96kNm

 1,125mm
2

TTTaaabbbllleee777DDDeeesssiiigggnnnRRReeesssuuullltttooofffFFFuuussseeelllaaagggeeeSSSkkkiiinnnaaannndddSSStttrrriiinnngggeeerrr



- 15 -

222...좌좌좌굴굴굴을을을 고고고려려려한한한 스스스킨킨킨의의의 설설설계계계

일반적인 항공기의 경우 하중 분포와 매우 얇은 스킨의 좌굴을 방지하기 위해 많은 스
트링거와 링프레임이 사용된다.그러나 이는 알루미늄 합금 등의 얇은 금속재 판을 사용
하기에 가능하다.본 연구에서는 부품수의 감소와 무게대비 강도가 좋은 카본/에폭시 복
합재를 이용하기 때문에 링프레임과 스트링거의 부품수를 알루미늄 합금 판을 사용하는
일반적인 항공기에 비해 현저하게 적게 사용할 수 있다.따라서 이와 같은 형태의 구조
는 스킨에서의 좌굴을 고려하여야 한다.[11]
일반적인 항공기 스킨의 좌굴 안전성을 판별하는 실험식은 다음과 같다.

  
  

 
 



(8)

  
  

 
 



(9)

 



  




(10)

여기서 와 두께 대 반경 비 
과 가로세로비 

를 이용하여 좌굴계수 선도에서 좌굴

계수 와 를 구하고 각부재의 좌굴 수직응력과 전단응력을 구한다.한편 굽힘모멘트
와 비틀림 모멘트 T의 응력은 다음과 같다.

 


 ∙ (11)

 



 (12)

 


   (13)

여기서 는 수직 전단 흐름,는 수평 전단흐름,는 전단흐름에 의한 전단응력 이다.
따라서 수직응력과 전단응력 비는 다음과 같다.
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  (14)

여기서 구해진 굽힘 응력비와 전단응력비의 합이 다음과 같이 1을 넘지 않으면 안전한
동체 스킨이 된다.

 
≤  :안전조건식 (15)

Fig.11,12는 굽힘 응력 좌굴선도와 전단응력 좌굴 선도이며 Table8은 좌굴을 고려한
스킨의 설계 결과이다.

Fig. Fig. Fig. Fig. 11 11 11 11 Buckling Buckling Buckling Buckling Diagram Diagram Diagram Diagram of of of of Curved Curved Curved Curved Shell Shell Shell Shell for for for for Compressive Compressive Compressive Compressive Normal Normal Normal Normal LoadLoadLoadLoad
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Fig. Fig. Fig. Fig. 12 12 12 12 Buckling Buckling Buckling Buckling Diagram Diagram Diagram Diagram of of of of Curved Curved Curved Curved Shell Shell Shell Shell for for for for Shear Shear Shear Shear LoadLoadLoadLoad 

 22.39

 89.12

z 84.86

 139.40MPa

 124.23MPa

 94.88MPa

 0.00055MPa

 0.68

 0.000004

TTTaaabbbllleee888DDDeeesssiiigggnnnRRReeesssuuullltttooofffFFFuuussseeelllaaagggeeeSSSkkkiiinnn
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333...링링링프프프레레레임임임 설설설계계계

링프레임은 동체의 국부적인 하중을 담당하는 구조로 날개에서 전달되는 굽힘 하중을
담당하는 링프레임과 승객이 탑승하여 발생하는 하중을 담당하는 링프레임으로 나누어
설계한다.

333...111...국국국부부부 하하하중중중에에에 기기기인인인된된된 링링링프프프레레레임임임의의의 전전전단단단흐흐흐름름름

승객이 탑승하는 부분의 링프레임은 스트링거와 스킨에서 발생하는 전단흐름으로부터
모멘트를 구한다.다음 Fig.13은 동체에 발생하는 전단 흐름에 관한 그림이다.

FFFiiiggg...111333SSShhheeeaaarrrFFFlllooowww DDDiiissstttrrriiibbbuuutttiiiooonnnooofffRRRiiinnngggFFFrrraaammmeeeDDDuuueeetttoooLLLooocccaaalllVVVeeerrrtttiiicccaaalll
LLLoooaaaddd
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  (16)

여기서 q는 전단흐름이고 A는 스트링거의 단면적과 단면이차모멘트 및 적용 하중으로
부터 구한다.동체 임의위치의 굽힘 모멘트 M은 다음 식으로 구해진다.

    ′ ′ (17)

여기서 Mq는 q에 의한 굽힘 모멘트이다.

 ∙

′ ′
∆  ∙

′ 

∆ 


′ ′∆   (18)

If.  

 ∙′ ′∆   ∙′ ′∆ ′ ′∆   (19)

 ∙
∆

  ∙

′ ′
∆ 


∆  

여기서 두식의 연립 방정식으로 ,가 구해지면 식 16으로부터 프레임의 임의단
면의 굽힘 모멘트가 구해진다.따라서 링프레임 임의 단면의 최종 굽힘 응력은 다음 식
과 같으며,Table9는 전단흐름에 의한 전방과 후방 링프레임 설계 결과이다.

 


 (20)

MF 63952.55Nmm

IF 260,459mm4

MR 26,243Nmm

IR 92,734mm
4

TTTaaabbbllleee999DDDeeesssiiigggnnnRRReeesssuuullltttooofffFFFuuussseeelllaaagggeeeRRRiiinnngggFFFrrraaammmeee
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333...222...동동동체체체 날날날개개개 장장장착착착 링링링프프프레레레임임임 설설설계계계

날개 접합 부위 링프레임은 날개의 양력으로부터 전달되는 굽힘 모멘트로부터 구한다.
다음 Fig.14는 날개로부터 발생하는 굽힘 모멘트와 날개에 부착되는 형태를 보여주고
있는 링프레임 형상이다.

Fig. Fig. Fig. Fig. 14 14 14 14 Ring Ring Ring Ring Frame Frame Frame Frame Design Design Design Design From From From From Wing Wing Wing Wing Bending Bending Bending Bending 

MomentMomentMomentMoment 

    (21)

 



  



 (22)

여기서 와 는 날개로부터 발생하는 굽힘 모멘트와 전단력이다.
Table10은 주날개 부착 링프레임과 꼬리날개 부착 링프레임 설계 결과이다.

Mw 470,000Nm

Iw 205,940,8600mm
4

MT 105Nm

IT 140,009mm
4

TTTaaabbbllleee111000DDDeeesssiiigggnnnRRReeesssuuullltttooofffFFFuuussseeelllaaagggeeeRRRiiinnngggFFFrrraaammmeee
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333...333플플플로로로어어어 설설설계계계

플로어는 알루미늄 허니컴 코어를 사용한 샌드위치 구조를 택하였으며 샌드위치 구조
물의 설계 이론은 두 가지 가정을 기초로 한다.[12]샌드위치 구조의 외피가 모든 길이
방향 굽힘 응력을 담당하고,코어가 모든 전단응력을 담당한다.승객이 탑승하는 부위를
집중 응력으로 간주하고 이로 발생되는 전단력과 모멘트를 구하여 샌드위치 구조의 외피
를 설계하였으며 플로어 전체를 같은 두께로 결정하였다.코어는 동체의 스킨 좌굴과 같
은 방법으로 좌굴을 고려하여 적용 하였다.식 (23),(24)는 이를 기초로 샌드위치구조 설
계 및 해석의 일반화된 실험식을 나타낸다.

FFFiiiggg...111555AAAllluuummmiiinnnuuummm HHHooonnneeeyyycccooommmbbb
FFFooorrrmmm ooofffFFFllloooooorrr

 


 (23)

 

 (24)

여기서 외피가 굽힘 응력을 담당함으로 은 샌드위치 구조의 외피 재료의 허용 응
력이고,는 외피의 단면이차 모멘트이다.는 코어의 전단허용 응력이다.Table11
은 플로어 설계 결과이다.

M 1.44kNm

t 2.7mm

h 26mm

TTTaaabbbllleee111111DDDeeesssiiigggnnnRRReeesssuuullltttooofffFFFuuussseeelllaaagggeeeFFFllloooooorrr
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444...동동동체체체 구구구조조조 설설설계계계 결결결과과과

FFFiiiggg...111666SSStttrrriiinnngggeeerrraaannndddRRRiiinnngggFFFrrraaammmeeeSSShhhaaapppeee

Figure16은 동체 스트링거,링프레임,플로어의 형상을 보여준다.
스킨은 좌굴을 고려하여 두께를 7mm로 결정하였고,스트링거는 ‘T’자 형태로 가장 큰
모멘트를 기준으로 설계하여 동체 전방에서 후방까지 동일한 두께 5mm로 결정하였다.
날개 장착 부위 링프레임은 ‘ㄷ’자 형태로 10mm로 결정하였으며 전방과 후방은 각각
4mm,4.5mm로 결정 하였으며,꼬리날개 장착부위는 날개 장착부위와 같은 방법으로 설
계하여 5mm로 결정 하였다.스킨은 전단력이 주 하중을 담당함으로 카본/에폭시 직조물
로 ±로 주로 적층하는 방법으로 설계를 하였고,링프레임과 스트링거는 주로 모멘
트를 담당함으로 카본/에폭시 UD를 사용하여 설계 하였다.플로어는 외피와 코어 각각
2.8mm,3mm로 결정 하였으며 플로어 지지 구조는 선행 연구 결과를 바탕으로 허니컴
샌드위치 구조로 두께를 결정하였으며 유한요소 해석을 통해 수정 설계 하였다.
스킨과 스트링거,링프레임의 적층 패턴을 Table.12에 나타내었다.
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PartPartPartPart ThicknessThicknessThicknessThickness PlyPlyPlyPly MaterialMaterialMaterialMaterial OrientationOrientationOrientationOrientation

SkinSkinSkinSkin 7t 35ply Fabric 7[±45°3,0°/90°,±45°]

StringerStringerStringerStringer 5t 36ply UD 3[0°3,45°,0°3,90°,0°3,-45°]

FrameFrameFrameFrame

Front Front Front Front 4t 30ply UD 3[90°,0°3.90°]s

Wing Wing Wing Wing joinjoinjoinjoin 10t 72ply UD 4[0°3,45°,0°3,-45°,90°]s

RearRearRearRear 4.5t 33ply UD 3[0°3,90°,0°3,45°,0°2,-45°]

Tail Tail Tail Tail joinjoinjoinjoin 5t 36ply UD 3[0°3,45°,0°3,90°,0°3,-45°]

FloorFloorFloorFloor

SkinSkinSkinSkin 2.8t 14ply Fabric
2[0°/90°,±45°,0°/90°,±45°,0°/90°±4

5°,0°/90°]

CoreCoreCoreCore 24t - Al honeycomb -

BondBondBondBond 5t 25ply Fabric 5[0°/90°,±45°,0°/90°,±45°,0°/90°]

TTTaaabbbllleee111222SSStttrrruuuccctttuuurrraaalllDDDeeesssiiigggnnnRRReeesssuuullltttsssooofffFFFuuussseeelllaaagggeee
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555...재재재료료료의의의 기기기계계계적적적 물물물성성성치치치

재료는 고강도 고강성도 특성을 지닌 최근 항공기에 많이 사용되는 카본/에폭시를 사
용하였고 기계적 물성치는 선행 연구에 사용되었던 UD와 직조 형태의 프리프레그 물성
치를 활용하였고,알루미늄 허니컴 코어는 HexWeb사의 상용화되어 있는 코어의 물성치
를 활용 하였다.[13]Table13,14은 사용된 카본에폭시 복합재와 알루미늄 허니컴 코어
의 기계적 물성치를 나타내었다.

MaterialMaterialMaterialMaterial

PropertyPropertyPropertyProperty
Carbon/Epoxy Carbon/Epoxy Carbon/Epoxy Carbon/Epoxy UDUDUDUD Carbon/Epoxy Carbon/Epoxy Carbon/Epoxy Carbon/Epoxy FabricFabricFabricFabric

Longitudinal Modulus              (GPa) 145 63.4

Transverse Modulus               (GPa) 10 58

Axial Shear Modulus               (GPa) 4.8 56.1

Poisson's Ratio 0.25 0.17

Longitudinal Tensile Strength      (MPa) 1240 635

Longitudinal Compressive Strength (MPa) 1240 527.9

Transverse Tensile Strength       (MPa) 41 411.7

Transverse Compressive Strength  (MPa) 170 304.4

In-Plane Shear Strength           (MPa) 80 114.5

Density                   (kg/mm
3
) 1.58×10

-6
1.58×10

-6

Thickness (1ply)                    (mm) 0.14 0.2

TTTaaabbbllleee111333MMMeeeccchhhaaannniiicccaaalllPPPrrrooopppeeerrrtttiiieeesssooofffCCCaaarrrbbbooonnn///EEEpppoooxxxyyyCCCooommmpppooosssiiittteeeMMMaaattteeerrriiiaaalllsss

MaterialMaterialMaterialMaterial

PropertyPropertyPropertyProperty
Al Honeycomb Core 1 Al Honeycomb Core 2

Compressive Strength    (MPa) 0.69 4

Plate Shear Strength     (MPa) 0.41 1.58

Compressive Modulus    (Gpa) 206.84 1185.89

Plate Shear Modulus     (Gpa) 20 186.15

Density (kgf/mm
3
) 25.63×10

-9
66.88×10

-9
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제제제 444장장장 위위위그그그선선선 동동동체체체 구구구조조조 해해해석석석

제제제 111절절절 형형형상상상모모모델델델링링링

구조 안전성 검토를 위하여 최초 CATIA형상 자료로부터 연결 부위 및 스파,링프레
임 등 각 부분별 세부 형상을 확인하고 복합재료 해석을 위하여 면(Surface)으로 모델링
을 수행하였다.WIG선 동체에 대한 수치구조해석에는 정적 해석,안정성 해석,고유치
해석이 수행되었다.해석에 사용된 상용 프로그램은 NASTRAN이고,전후처리에는
PATRAN을 이용 하였다.[14,15,16]복합재 파괴기준은 Tasi-Wu이론이 적용되었다.[17]
Fig.17은 유한요소해석을 위해서 생성된 격자모양이며 총 35546개로 구성되었으며 이
중 동체부위는 19080개 이다.격자는 각 부분의 적층수를 고려해 15개의 구획으로 구분
되어 생성되었다.[9]
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제제제 222절절절 정정정하하하중중중 해해해석석석 및및및 안안안전전전성성성 평평평가가가

동체의 중량 계산 결과 3298.95kg으로 최초 추정 목표 중량보다 상당히 무겁게 설계된
것으로 나타났다.이는 좌굴을 고려한 설계로 인해 동체의 스킨 두께가 늘어남에 의한
결과로 판단된다.정하중 해석은 대칭하중(LoadCase1),비대칭하중(LoadCase2),착수
충격하중(LoadCase3)3가지 경우로 해석을 수행 하였으며 Tasi-Wu파괴 기준 해석으
로 안전율을 검토하였다.Table15는 각 하중 조건에 따른 유한요소 정적해석의 결과 및
이에 대한 파괴여부 검토 결과이다.

FFFiiiggg...111888SSStttrrreeessssssCCCooonnntttooouuurrrooofffFFFuuussseeelllaaagggeeeiiinnnLLLoooaaadddCCCaaassseee111
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         Case of analysis

Analysis result 

Symmetric Load

(Load Case 1)

Unsymmetric load

(Load Case 2)

Splash Down

(Load Case 3)
Max. stress

[Mpa]

Ten. 137 484 109

Com. 135 694 117

Max. disp. [mm] 3.84 3.94 8.9

TTTaaabbbllleee111555SSStttrrruuuccctttuuurrraaalllAAAnnnaaalllyyysssiiisssRRReeesssuuullltttsss
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제제제 333절절절 좌좌좌굴굴굴 해해해석석석

대칭,비대칭,충격시 하중 조건 각각에 따라 구조 안정성 해석을 수행하였는데,3가지
하중의 경우 모두 좌굴 하중 배수 1을 넘지 못함으로 좌굴하중에 취약함을 보였다.여기
서 하중 배수(loadfactor)란 현재 작용 하중에 이 값을 곱하면 해당 모드의 좌굴이 발생
함을 의미하는 계수이다.대칭하중의 경우 주날개 부착 링프레임에서 최초 좌굴이 발생
하며,비대칭하중의 경우 수직 꼬리날개 장착 링프레임에서 최초 좌굴이 발생한다.그리
고 착수 충격하중의 경우 역시 주날개 장착부위 링프레임에서 최초의 좌굴이 발생함을
확인하였다.만일 설계 단계에서부터 링프레임의 좌굴을 고려한다면 좌굴 현상을 피할
수 있는 설계가 되나 강도 설계에 병행 되어야 함으로 복잡성을 피하기 위해 본 연구에
서는 강도 설계 후 좌굴의 경우는 해석을 통해 개선하는 방법을 택하였다.Table16은
각 하중 조건에 따른 좌굴해석 결과를 검토한 것이고,Fig.24,25,26은 좌굴의 첫 번째
모드에 대한 결과이다.

         Case of analysis

Analysis result 

Symmetric Load

(Case 1)

Unsymmetric load

(Case 2)

Splash Down

(Case 3)
Buckling Load Factor 0.307 0.049 0.396

TTTaaabbbllleee111666BBBuuuccckkkllliiinnngggAAAnnnaaalllyyysssiiisssRRReeesssuuullltttsssaaatttFFFiiirrrssstttDDDeeesssiiigggnnn
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제제제 555장장장 위위위그그그선선선 동동동체체체 구구구조조조설설설계계계 개개개선선선 및및및 유유유한한한요요요소소소 해해해석석석

제제제 111절절절 111차차차 설설설계계계 개개개선선선 및및및 해해해석석석 결결결과과과

초기 설계 해석 결과로 위그선 동체 구조의 안전성을 위하여 링프레임의 좌굴을 방지
하는데 주력하여 구조 설계 개선을 하였다.대칭 하중과 착수 충격 하중시 발생하는 주
날개 부착 링프레임,비대칭 하중시 발생하는 수직꼬리날개 부착 링프레임의 좌굴을 개
선하기 위해 웹 부위를 알루미늄 허니컴으로 보강을 하였으며 목표 중량을 만족하기위하
여 안전한 결과가 나온 스킨의 두께를 줄였다.1차 수정 설계 해석 결과 대칭하중과 충격
하중의 경우 좌굴에 안전하였는데 여전히 비대칭 하중시에는 꼬리날개 부착 링프레임에
서 좌굴 하중배수가 1을 넘지 못하였다.중량은 2526kg으로 목표중량 1171.5kg을 만족하
지 못하였다.1차 수정 설계 해석 결과를 Table17과 Fig.27,28,29에 나타내었다.

         Case of analysis

Analysis result 

Symmetric Load

(Case 1)

Unsymmetric load

(Case 2)

Splash Down

(Case 3)
Buckling Load Factor 1.3397 0.1693 1.7734

TTTaaabbbllleee111777BBBuuuccckkkllliiinnngggAAAnnnaaalllyyysssiiisssRRReeesssuuullltttsssaaatttFFFiiirrrssstttRRReeefffooorrrmmmeeedddDDDeeesssiiigggnnn
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제제제 222절절절 222차차차 설설설계계계 개개개선선선 및및및 해해해석석석 결결결과과과

1차 설계 수정 해석결과를 바탕으로 목표 중량을 만족하기 위해 하중배수가 확보된 구조
의 무게를 줄이고 꼬리 날개 링프레임의 웹 부위 알루미늄 허니컴 코어의 두께를 좀 더
보강 하였다.2차 설계 수정 해석 결과 설계 중량은 1205kg으로 초기 목표중량 1171.5kg
에 매우 근접하였으며 좌굴 하중배수는 스킨의 두께와 무게를 줄인 결과로 대칭하중의
경우 출입문과 창문 주위가 좌굴에 취약한 구조임을 확인하였으며,꼬리 날개 부착 링프
레임의 경우 여전히 좌굴에 대한 하중배수가 크게 개선되지 않았다.2차 수정 설계 해석
결과를 Table18과 Fig.30,31,32에 나타내었다.

         Case of analysis

Analysis result 

Symmetric Load

(Case 1)

Unsymmetric load

(Case 2)

Splash Down

(Case 3)
Buckling Load Factor 0.5711 0.2592 1.2279

TTTaaabbbllleee111888BBBuuuccckkkllliiinnngggAAAnnnaaalllyyysssiiisssRRReeesssuuullltttsssaaatttSSSeeecccooonnndddRRReeefffooorrrmmmeeedddDDDeeesssiiiggg
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제제제 333절절절 333차차차 설설설계계계 개개개선선선 및및및 해해해석석석 결결결과과과

2차 설계 수정 해석 결과를 바탕으로 주날개 부착부위의 중량을 감소 시키고 다시 스
킨을 보강한 결과 목표 중량은 2차 해석 결과와 매우 근접한 1250kg임을 확인 하였으나
출입 문과 꼬리날개부착 링프레임은 여전히 좌굴에 불안전한 구조임을 확인하였다.2차
수정 설계 해석 결과를 Table19와 Fig.33,34,35에 나타내었다.

         Case of analysis

Analysis result 

Symmetric Load

(Case 1)

Unsymmetric load

(Case 2)

Splash Down

(Case 3)
Buckling Load Factor 0.7739 0.2376 1.0149

TTTaaabbbllleee111999BBBuuuccckkkllliiinnngggAAAnnnaaalllyyysssiiisssRRReeesssuuullltttsssaaatttTTThhhiiirrrdddRRReeefffooorrrmmmeeedddDDDeeesssiiigggnnn

FFFiiiggg...333333FFFiiirrrssstttbbbuuuccckkkllliiinnngggmmmooodddeeessshhhaaapppeeeaaannndddllloooaaadddfffaaaccctttooorrriiinnnLLLoooaaaddd
CCCaaassseee111



- 37 -

FFFiiiggg...333444FFFiiirrrssstttbbbuuuccckkkllliiinnngggmmmooodddeeessshhhaaapppeeeaaannndddllloooaaadddfffaaaccctttooorrriiinnnLLLoooaaadddCCCaaassseee222

FFFiiiggg...333555FFFiiirrrssstttbbbuuuccckkkllliiinnngggmmmooodddeeessshhhaaapppeeeaaannndddllloooaaadddfffaaaccctttooorrriiinnnLLLoooaaadddCCCaaassseee333



- 38 -

제제제 444절절절 444차차차 설설설계계계 개개개선선선 및및및 해해해석석석 결결결과과과

3차 해석 결과를 바탕으로 꼬리 날개 부착 링프레임은 알루미늄 허니컴 코어는 좀 더
조밀한 구조로 변경하였다.그 결과 중량은 1190kg으로 초기 목표 중량에 매우 근접하였
고,좌굴은 대칭 하중의 경우와 비대칭 하중의 경우,착수 충격하중의 경우 모두 창문 근
방에서 첫 번째 좌굴 모드가 확인되었으나 대칭하중을 제외한 모든 하중에서 좌굴에 안
전한 구조임을 확인하였다.

         Case of analysis

Analysis result 
Symmetric Load Unsymmetric load Splash Down

Buckling Load Factor 0.9822 1.0533 1.2553
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제제제 666장장장 최최최종종종 구구구조조조 설설설계계계 변변변경경경 및및및 결결결과과과

제제제 111절절절 동동동체체체 스스스킨킨킨 수수수정정정 설설설계계계

좌굴 하중배수가 1을 넘으면 안전한 구조이긴 하나 좀 더 확실한 좌굴 하중배수를 확
보하기 위해서 동체 스킨에 샌드위치 구조물을 적용하였다.[18]본 연구에서는 스트링거
설계시 동체에 작용하는 굽힘 모멘트를 전담하도록 설계하였으므로 코어는 전단력을 전
담하고 목표 중량을 만족하기 위해 경량화 과정에서 발생하는 동체 스킨의 좌굴을 고려
하여 두께를 결정하였다.샌드위치 구조의 외피는 목표 중량을 만족하고 좌굴이 발생하
지 않도록 유한요소 해석을 통해 결정하였다.식 (25)는 코어가 전단력만 받을 경우의 전
단력을 계산하는 식이다.

 



≅






 (25)

알루미늄 허니컴 코어를 사용함으로써 다음과 같은 장점들이 있다.좌굴을 만족하여
안전성을 확보하고,경량화 하여 초기 목표 중량을 만족하며,단열 및 흡음성으로 인하여
쾌적한 환경을 제공하고,특히 해수면에 착수를 하는 위그선의 특성으로 착수시 충격 흡
수에 유리한 재료 선정이 위그선 설계에 고려되어야 하는 점으로 미루어 알루미늄 허니
콤 코어의 적용은 상당히 많은 요구 조건들을 만족한다고 판단된다.[19]
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제제제 222절절절 최최최종종종 구구구조조조 설설설계계계 결결결과과과

최종 설계 결과는 복합재 특성을 살리기 위해 부품수를 감소하고 경량화 시키는 관점
에서 구조상의 큰 변동 없이 사용하는 재료를 다양하게 적용 하였다.[20]구조 설계 변경
초기에는 링프레임에만 알루미늄 허니컴 코어를 사용 샌드위치 구도조로 결정하여 링프
레임의 좌굴을 방지 하였으나 동체의 무게 중 대부분이 스킨의 무게로 확인되었고 위그
선 동체의 스킨 경량화 과정에서 좌굴이 발생하여 동체의 스킨도 알루미늄 허니컴 코어
를 적용하였으며 스킨 설계 방법과 동일한 방법으로 좌굴을 고려하여 알루미늄 허니컴
코어의 두께를 결정하였다.그 결과 7.5mm이고 최소 안전율 0.674로 코어 두께를 확정하
였다.코어는 수직꼬리날개 장착 링프레임의 경우 좌굴 하중배수가 매우 낮아 초기 선정
한 알루미늄 허니컴 코어보다도 굽힘 강성이 강한 알루미늄 허니컴 코어로 변경하였으며
출입문과 창문 부위에서 좌굴을 방지하기 위해 보강적층 하였다.Table21은 부위별 적
층 패턴을 나타낸다.

PartPartPartPart ThicknessThicknessThicknessThickness PlyPlyPlyPly OrientationOrientationOrientationOrientation

SkinSkinSkinSkin 8.6t 4ply+core+4ply
Fabric[±45°2,0°/90°,±45°]+core1 
7mm+Fabric[±45°,0°/90°,±45°2]

StringerStringerStringerStringer 26.2t 11ply+core+11ply
UD[0°2,45°,0°2,-45°,0°2,90°,0°2]+core1 
20mm+UD[0°2,90°,0°2,-45°,0°2,45°,0°2]

FrameFrameFrameFrame

Front Front Front Front 9.4t 4ply+core+24ply
Fabric[±45°2,0°/90°,±45°]+core15mm+Fabric[
±45°2,0°/90°,±45°]+UD[90°,0°2,45°,0°2,-45°,

0°2,90°,0°2,45°,-45°,90°2,-45°,45°,0°2]

Wing Wing Wing Wing joinjoinjoinjoin 22.24t 10ply+core+6ply
UD[0°2,45°,0°2,-45°,90°,0°2,45°]+core120mm+

UD[0°2,45°,90°,-45°]

RearRearRearRear 24.8t 28ply+core+15ply
UD[0°,90°,45°,0°,-45°,0°]+core122mm+UD[0°

,-45°,0°,45°,90°,0°]

TailTailTailTail 46.2t 28ply+core+15ply
UD2[0°2,45°,0°2,90°,0°2,-45°][-45°,0°4,45°2,0
°2,45°2]+core240mm+UD[0°,90°,0°,-45°,0°,45°

,0°3,45°2,0°2,45°2]

FloorFloorFloorFloor

SkinSkinSkinSkin 1t 5ply Fabric[0°/90°,±45°,0°/90°,±45°,0°/90°]

CoreCoreCoreCore 30t - -

BondBondBondBond 17.8t 5ply+core+10ply
UD[0°,45°,0°,-45°,90°]+core15mm+UD[0°,45°
,0°,-45°,90°]+Fabric[0°/90°,±45°,0°/90°,±45°

,0°/90°]

TTTaaabbbllleee222111DDDeeesssiiigggnnnRRReeesssuuullltttsssUUUsssiiinnngggAAAlll---CCCooorrreeeSSSaaannndddwwwiiiccchhhSSStttrrruuuccctttuuurrreee

초기 설계시 플로어를 제외한 구조에 카본/에폭시 복합재료를 사용하였으나 최종 설계
변경 결과 동체의 전부위에 걸쳐 알루미늄 허니컴 코어를 적용한 샌드위치 구조를 택하
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였다.Table22는 구조 설계 변경 과정을 나타낸다.

Skin Stringer
Frame Floor

weight
Front Wing Join Rear Tail Join Skin Core

1st 7t 5t 4t 10t 4.5t 5t 2.8t 24t 3299kg

2nd 4.8t 9t 4.2t 3.78t(10t) 6.6t 1.96t(30t) 1t 24t 2526kg

3rd 1t 6.2t 4.4t(5t) 3.78t(20t) 2.8t(20t) 36.84t(40t) 1t 10t 1205kg

4th 1.6t 6.2t 2.8t(5t) 2.24t(20t) 2.8t(20t) 36.84t(50t) 1t 10t 1250kg

5th 1.6t 6.2t(20t) 2.8t(5t) 2.24t(20t) 2.8t(22t) 8.4t(40t') 1t 10t 1190kg

6th 1.6t(7t) 6.2t(20t) 4.4t(5t) 2.24t(20t) 4.8t(22t) 6.2t(40t') 1t 30t 1208kg

TTTaaabbbllleee222222DDDeeesssiiigggnnnMMMooodddiiifffiiicccaaatttiiiooonnn
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제제제 333절절절 최최최종종종 구구구조조조 해해해석석석 결결결과과과

111...정정정하하하중중중 해해해석석석

동체의 중량 계산 결과 1208kg으로 최초 추정 중량 1171kg에 매우 근접 하게 설계된
것으로 확인하였다.정하중 해석 검토 결과 주로 응력이 날개 부착 링프레임에 집중되는
데 링프레임 부위 최대 인장응력은 260Mpa,압축응력은 295Mpa이며 변위는 17.8mm
이며 최종 구조 해석시 착수시 충격하중은 선수,선미,중앙의 착수 경우 모두 안전성을
확인하였다.Figure39～48,Table23은 해석결과를 나타내었다.

FFFiiiggg...333999SSStttrrreeessssssCCCooonnntttooouuurrrooofffFFFuuussseeelllaaagggeeeiiinnnLLLoooaaadddCCCaaassseee111
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FFFiiiggg...444444DDDeeefffooorrrmmmeeedddSSShhhaaapppeeeCCCooonnntttooouuurrrooofffFFFuuussseeelllaaagggeeeiiinnnLLLoooaaadddCCCaaassseee333---111
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FFFiiiggg...444666DDDeeefffooorrrmmmeeedddSSShhhaaapppeeeCCCooonnntttooouuurrrooofffFFFuuussseeelllaaagggeeeiiinnnLLLoooaaadddCCCaaassseee333---222
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FFFiiiggg...444888DDDeeefffooorrrmmmeeedddSSShhhaaapppeeeCCCooonnntttooouuurrrooofffFFFuuussseeelllaaagggeeeiiinnnLLLoooaaadddCCCaaassseee333---333

       Case of analysis

Analysis result 

Symmetric Load

(Load Case 1)

Unsymmetric 

load

(Load Case 2)

Splash Down

(Load Case 3-1)

Splash Down

(Load Case 3-2)

Splash Down

(Load Case 3-3)

Max. stress

[Mpa]

Ten. 260 253 205 263 194

Com. 295 287 244 240 248

Max. disp. [mm] 7.95 16.2 17.8 29 20

TTTaaabbbllleee222333SSStttrrruuuccctttuuurrraaalllAAAnnnaaalllyyysssiiisssRRReeesssuuullltttsss
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222...좌좌좌굴굴굴 해해해석석석

좌굴 해석 결과 좌굴 하중은 대칭하중의 경우 1.8,비대칭하중의 경우 1.93이며 중앙부
위 착수 충격 하중의 경우 스킨에 적용한 샌드위치 구조로 좌굴에 대해 매우 안전한 구
조로 설계되었음을 확인 하였으며 하중배수는 4.14이며,선수,선미의 경우 1.25,4.19이
다.

Case of analysis

Analysis result 

Symmetric Load

(Load Case 1)

Unsymmetric 

load

(Load Case 2)

Splash Down

(Load Case 3-1)

Splash Down

(Load Case 3-2)

Splash Down

(Load Case 3-3)

Buckling Load 

Factor
1.88 1.93 4.14 1.25 4.19

TTTaaabbbllleee222444BBBuuuccckkkllliiinnngggAAAnnnaaalllyyysssiiisssRRReeesssuuullltttsss
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FFFiiiggg...555222FFFiiirrrssstttBBBuuuccckkkllliiinnngggMMMooodddeeeSSShhhaaapppeeeaaannndddLLLoooaaadddFFFaaaccctttooorrriiinnnLLLoooaaadddCCCaaassseee333---222
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333...파파파괴괴괴 기기기준준준

파괴 기준은 Tasi-Wu파괴 기준으로 그 수치가 1을 넘지 않으면 안전하다는 이론으
로 다음 식 (26)과 같다.[21]

  
 

 
     (26)

여기서
 
 







 
 







 




 




 

 



  
   




Tasi-Wu파괴 기준으로 최종 수정 설계된 위그선 동체 안전성 검토 결과 대칭하중,
비대칭 하중,중앙 부위 착수 충격에 의한 하중 각각 0.435,0.674,0.359로 모두 1을 넘지
않음으로 안전한 구조로 설계되었음을 확인 하였으며,선수,선미의 경우도 0.335,0.342
로 안전한 구조로 설계되었음을 확인하였다.

Case of analysis

Analysis result 

Symmetric Load

(Load Case 1)

Unsymmetric 

load

(Load Case 2)

Splash Down

(Load Case 3-1)

Splash Down

(Load Case 3-2)

Splash Down

(Load Case 3-3)

Failure Criterion 0.43 0.67 0.35 0.35 0.34

TTTaaabbbllleee222555FFFaaaiiillluuurrreeeCCCrrriiittteeerrriiiooonnnAAAnnnaaalllyyysssiiisssRRReeesssuuullltttsss
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444...고고고유유유 진진진동동동수수수 해해해석석석

고유진동수 해석은 날개 상부에 장착되는 추진기관의 형태가 왕복엔진,프로펠러 타입
으로 진동이 발생하였을 경우 동체의 공진 가능성을 검토하기 위한 해석으로 본 연구에
서는 날개를 제외한 동체만 고유 진동수를 검토하였으며 1차 모드가 0.594,2차 모드는
0.609,3차 모드는 0.611로 확인되었다.Cambell선도를 검토한 결과 운용회전수인
2378rpm 근처에서 공진이 발생하지 않음을 확인 하였다.Figure59는 Cambell선도를
나타내며,Fig.60,61,62와 Table26은 각각의 모드 형상 및 고유 진동수 해석 결과 이
다.

Case of analysis

Analysis result 
Mode 1 Mode 2 Mode 3

Frequence (Hz) 0.59 0.6 0.61

TTTaaabbbllleee222666EEEiiigggeeennnVVVaaallluuueeeAAAnnnaaalllyyysssiiisssRRReeesssuuullltttsss

Fig. 59 Campbell diagram 
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제제제 777장장장 피피피로로로 수수수명명명 해해해석석석

제제제 111절절절 피피피로로로 수수수명명명 해해해석석석

피로 수명 해석은 참고 문헌의 카본/에폭시 복합재료의 S-N선도를 활용하고,20년 동
안 운용 횟수를 가정하여 해석 하였다.위그선이 24시간 중 1시간 비행,1시간 정박하여
하루 12회 운용한다는 다소 과도한 운용 조건을 가정하였으며,이 같은 조건으로 20년
운용시 87,600회 운용된다.여기에 피로 수명 안전율 3을 적용하여 262,800회 운용되며
피로 손상은 수상운항 등을 고려하여 전피로 손상의 85% 작용한다고 가정하였다.
Figure63은 일반적인 복합재료의 Unnotched,Hole,Joint의 경우 특성을 나타낸 그래프
이며 Shearjoint인 경우 Unnotched보다 피로 수명이 절반이하로 줄어든다는 이론을 적
용하여 피로 수명을 검토하였다.[21]

Cycles to Fatigue
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FFFiiiggg...666333FFFaaatttiiiggguuueeeEEEffffffeeeccctttsssooonnnNNNoootttccchhheeedddLLLaaammmiiinnnaaattteeesss
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비행시 최대 압축 응력은 주날개 부착 링프레임에서 295Mpa이며,재료의 최대 압축
응력은 1250Mpa로 응력비 0.23이다.Figure24는 WIG선 운용시 응력비와 카본/에폭시
복합재료의 S-N선도를 검토한 결과로 설계된 WIG선의 피로 수명 20년을 충분히 만족
함을 확인 하였다.
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제제제 888장장장 결결결 론론론
본 연구에서는 차세대 해양 수송시스템으로 연구 개발 중인 소형 위그선의 동체에 대
한 구조 개념 설계와 안전성 및 안정성 평가를 위한 유한요소 해석을 수행하였다.

1.개념 설계 수행 후 반복 해석을 통하여 목표 중량과 안전성 및 안정성을 충족하였다.

2.설계 하중은 비행 최대 속도에서의 대칭하중,비대칭 하중,중앙부위로 착수 충격하
중으로 정의 하였으며,선수,선미 부위로 착수의 경우 추락으로 간주하였다.

3.스킨은 전단력을 담당하며 좌굴을 고려하여 설계 하였고,스트링거는 동체의 굽힘
모멘트를 담당하도록 설계 하였으며 'T'형상으로 설계 하였다.

4.링프레임은 주날개와 꼬리날개가 부착되는 부위는 날개로부터 발생하는 전단력과
모멘트를 적용하였고,동체의 전후방은 승객과 수화물의 하중을 담당하도록 설계
하였으며 ‘ㄷ’형상으로 설계 하였다.

5.플로어는 알루미늄 허니컴 샌드위치를 적용하여 승객의 하중을 고려하여 설계 하였
다.

6.설계에 사용한 재질로는 고강도,고강성으로 최근 항공기에 많이 적용하고 있는 카
본/에폭시와 알루미늄 허니컴 코어를 사용 하였다.

7.복합재료의 장점을 살려 부속 수를 감소를 위해 구조 변경 없이 적층 방법을 변경
하였다.

8.스킨이 동체 중량의 다수를 차지함으로 경량화,내충격성,안정성을 위해 알루미늄
허니컴 코어를 적용한 샌드위치 구조로 설계 변경 하였다.
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9.최종 해석 결과 대칭하중,비대칭하중,중앙,선두,선미로 착수 하중의 경우 모두 안
전성과 안정성을 만족 하였다.

10.고유진동수 해석과 Cambell선도 검토를 통하여 운용중 발생하는 공진 발생 가능
성이 희박함을 확인하였다.

11.피로 수명 해석 결과 카본/에폭시 S-N선도 검토 결과 피로수명 20년을 만족함을
확인하였다.

12.본 연구를 통하여 복합재료를 이용한 소형 위그선의 동체구조 설계로 목표 중량을
만족하고 안전성과 안정성을 확보한 구조 설계가 이루어질 수 있음을 확인 하였다.
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