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ABSTRACT

A StudyonStructuralDesignofHighEfficiencyand

LightweightCompositePropellerBladeofRegional

Aircraft

byLee,Kyung-Sun

Advisor:Prof.Kong,Chang-DukPh.D.

DepartmentofAerospaceEngineering,

GraduateSchoolofChosunUniversity

Recently,theneedfordevelopingtheenvironmentalandeco-friendlyaircraftswith

increased fuelefficiency is being emphasized as an eco-friendly requirementin

responsetohighoilprices.Aircraftstakeup3-5% oftheworld’scarbondioxide

emissionamountandtheaircraftindustryisplacedatthetopintheemissionamount

asasingleindustry.Theamountofcarbondioxidebeingdischargedinhighaltitude

atmosphereislargerthan thatbeing discharged by every vehicleon theearth.

Accordingly,itisnecessarytodevelopthenext-generationeco-friendly& highfuel

efficiency engine technology to enhance the fuel efficiency and aerodynamic

performanceofaircraftsforthepurposeofreducingcarbondioxideemissionamount

priortocollectinganddealingwithairpollutionsubstancesbeingdischarged.

Manystudiesforadvancedturbopropwereperformed.Amongthepreviousstudies,

RoyH.Langeperformedresearchaboutareview ofadvancedturboproptransport

aircraftin1986.F.Farassatetal.performedthestudyonadvancedturbopropnoise

predictionbasedonrecenttheoreticalresultsin1987.Thispaperdealswiththe
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developmentofahighspeedpropellernoisepredictioncodeatLangleyResearch

Center.J.A.Liseretal.studiedaeroacousticdesignofa6-bladedpropellerin1997.

Thispapershow thattipmachnumberreductionisaveryeffectivewayofreducing

noiselevels,especiallywhentheoriginalmachnumberisnearlytransonic.In2006,

QuentinR.Waldperformedthestudyonaerodynamicsofpropellers.Inthispaper,the

theoryandthedesignofpropellersofminimum inducedlossistreated.In1992,

TakashiYamaneperformedthestudyofaeroelastictailoringanalysisforadvanced

turbopropellerswithcompositeblades.Inthisstudy,theaeroelasticmodelofadvanced

compositematerialsisproposed.Manystudieshaveshownthattheefficiencyof

advancedturbopropishigherthanthatofthecurrentturbofandesign.Aftermany

yearsofstudy,variousaerodynamicdesigntheorieswereproposed.However,little

researchworkhasbeencarriedouttoproposethedesignmethodofpropellerstructure.

Inthiswork,aerodynamicandstructuraldesignsofthepropellerbladeforan

advanced turboprop aircraft,which willbeused fora nextgeneration regional

commercialaircraftin Korea,are carried out.In the aerodynamic design,the

parametricstudiesareperformedtodecideanoptimum aerodynamicconfiguration

havingaspecificHS1seriesairfoil.Instructuraldesign,theproposedpropellerblade

usesthecarbon/epoxycompositeskinandsparandurethanefoamcoresandwichtype

structure,so-calledskin-spar-foam sandwich,isadopted.Inordertoconfirm the

initiallydesignedpropellerusingthenettingruleandtheruleofmixture,thestructural

analysisincludingstress,eigenvalueandbucklinganalysesisperformedusingfinite

elementcode,MSC.NASTRAN.Tofinalizetheproposedpropellerstructuredesign,

theprototypepropellerismanufactured,testedandcomparedwith thestructural

analysisresults.
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제 1장 서 론

최근 고유가,친환경 요구 조건으로 친환경 이고 연료효율성이 증 된 항공기 개

발의 필요성이 강조되고 있다.항공기는 세계 이산화탄소 배출량의 3~5%를 차지

하며 단일 산업으로는 배출량 1 이고,지구상 모든 차량에서 배출되는 이산화탄소량

보다 많은 양이 높은 기권에서 배출되고 있다.따라서 배출되는 공기오염물질의 회

수 후처리에 앞서,배출량을 감하는 것을 목표로 항공기의 연료 효율과 항공 역

학 성능을 향상시키기 해 차세 친환경고효율엔진의 기술 개발이 필요하다.

로펠러를 이용한 엔진은 다량의 공기에 운동량 변화를 주어 추력을 발생시키는

추진 장치로서 그 특성상 속 이하에서 고 추진효율을 나타내며 기 항공기 추진

장치로 많이 사용되었다.타 추진기 에 비해 속에서 고 추진 효율을 나타내기 때

문에 경제 이므로 최근 다시 심 상으로 망되어 엔진개발 선진국을 심으로

연구 이다.항공기 공력 설계 기술,구조 설계 기술 경량 고강도 복합재 용 기

술이 발달되면서 경량화 성능 극 화로 에 지 감을 해 소형 여객기는 물론

형 수송기의 추진기 도 터보 롭의 새로운 형태인 롭팬,UDF(UnDuctedFan),

OpenRotor 는 첨단터보 롭(ATP:AdvancedTurboprop)등으로 체될 망이

다.따라서 이들 엔진에 장착되어 고속으로 작동되는 여러 개의 로펠러 블 이드

가 높은 응력을 견딜 수 있도록 최신 복합재 설계 기법을 용한 고강도 블 이드 설

계 기법 개발이 이들 엔진 개발에 있어 매우 요한 연구 분야로 알려져 있다.

이 부터 첨단터보 롭에 하여 많은 연구가 수행되어왔다.1986년에 RoyH.

Lange은 첨단터보 롭 수송기에 한 연구를 하 고[1],1987년에 F.Farassat은 첨

단터보 롭 소음 측에 한 연구를 수행하 다[2].J.A.Liser등은 로펠러의 음

향학 설계 연구를 수행한 바 있다.본 연구는 깃 끝 마하수 감소가 소음 감에 효

율 이다는 결과를 보여주고 있다[3].2006년에는 QuentinR.Wald가 로펠러의 공

력 성능 연구를 수행하 는데,이 연구에서 최소 유도 손실을 고려한 로펠러의 설

계 결과를 제시하 다[4].1992년에 TakashiYamane은 로펠러의 공력 탄성 해석

연구를 수행하 다.본 연구에서 복합재료를 용하여 공탄성을 고려한 설계 결과를

제시하 다[5].다양한 연구들이 첨단터보 롭의 장 을 제시하고 있으나 부분의

연구들은 공력 설계에 한 연구이며,구조 설계에 한 연구는 미흡한 것으로 분석
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되었다.

본 연구에서는 차세 운송 시스템으로 연구 인 터보 롭 항공기용 고효율 로

펠러 블 이드의 공력 설계 방법과 결과를 제시하고 이에 한 성능해석을 수행하여

설계 결과를 확인 하 다. 한 구조 경우에도 설계 차 제시 설계를 수행하고 구

조 해석을 통해 설계된 구조의 구조 안 성을 검토하 다.블 이드 구조 설계 시 고

강도 고강성의 특성을 지닌 카본/에폭시 복합재료가 용되었으며,경량화를 하

여 스킨-스 -폼 샌드 치 구조 형식을 채택과 블 이드 스팬방향으로 작용하는 각

하 에 따라 층수를 조 하여 경량화 설계를 수행하 다.그 결과 기존 유사 HS

568F블 이드[14]보다 경량화 된 블 이드를 설계할 수 있었다.이후 실제 크기의

시제품을 제작하여 구조 시험 고유진동해석을 수행하여 측치와 비교함으로서

설계의 타당성과 구조 안 성을 최종 확인하 다.
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제 2장 설계 개요

제 1 설계 해석 차

설계는 크게 공력 설계와 구조 설계로 나뉜다.먼 설계 요구조건으로부터 블 이

드의 크기 비틀림 각,깃 끝 속도비 등의 공력 설계를 수행하고,공력 해석을 통하

여 요구 성능 만족 여부를 검토한 후 설계를 개선하거나 확정하게 된다.공력 설계

완료 후 구조에 향을 미칠 하 을 분석하고 이를 바탕으로 구조 설계를 한다.구조

설계결과는 변형률 응력분포를 확인하기 한 정하 해석,고유진동수 해석,좌

굴 해석 등을 수행하여 블 이드에 한 안정성을 단한다.다음으로 시제품 제작한

뒤 구조 시험을 통하여 구조해석결과와 비교를 통해 타당성을 검증하성 설계를 확정

하게 된다[16].Fig.1은 이러한 설계 차를 보여 다.

Fig.1Flow ofaerodynamicandstructuraldesign
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제 2 설계 요구 조건

본 논문에서는 터보 롭 형 항공기를 연구 상체로 하여 설계를 수행하 다.

표 인 터보 롭 형 항공기로는 ATR(Avions de Transport Regional)사의

ATR72-500,Bombardier사의 Q400, 국항공공업의 MA600등이 있다.터보 롭

형항공기는 로펠러의 회 속도 때문에 항공기의 최 속도에 한계가 있는 문제 으

로 형항공기에는 거의 사용되지 않았다.그러나,최근 향상된 기술력으로 터보 롭

형항공기에 장착되는 엔진 로펠러의 효율이 매우 우수해졌다.터보 롭 항공

기에서 로펠러는 고속으로 비행할 수 있는 추력을 얻기 해 가장 효율 으로 개발

되어야 하며 에 지 감 친환경 인 이유로 고강도 경량화가 요구된다.

본 논문에서 ATR72-500항공기를 상체로 하여,터보 롭 형 항공기에 용

가능한 로펠러를 설계하 다.아래 Table.1에는 설계 요구 조건을 나타내었다[12].

Table1.Designpointforpropeller

Parameter Values

Cruisingaltitude(m) 5,200

FlightSpeed(m/s) 142

RotationSpeed(rpm) 980

Power(HP) 2229

BladeAirfoil HS1
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          추력    

          동력    

          효율      

(1)

제 3장 공력설계 성능해석

제 1 기본이론

로펠러의 이론에는 크게 3가지로 운동량이론(MomentumTheory),블 이드 요소

이론(BladeElementTheory) 와류 이론(VortexTheory)등이 있다.

1.운동량 이론(Momentum Theory)

이 이론은 로펠러의 성능을 측하는데 정확한 이론은 아니지만 간단한 방법으

로 유도속도의 추정과 실제로는 얻을 수 없는 로펠러의 이상 인 효율을 추정할 수

있다는 에서 고려할만한 이론[6]이다.이 이론의 가정을 살펴보면 다음과 같다.

1) 로펠러를 ActuatorDisk로 가정한다.

2)Disc의 앞,뒷면의 속도는 일정하다.

3)압력은 Disc 체에 걸쳐 균일하게 작용한다.

4)유동의 회 (RotationalFlow)은 무시한다.

5)유동은 비압축성이다.

한 유동에 해 식으로 간단히 표 하면 다음과 같다.
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(2)

여기에서 유도속도 는,

그러나 이 이론은 이러한 효율을 얻기 한 형상이 주어지지 않는다는 단 이 있

다.

Fig.2Idealizedflow modelforapplicationofclassicalmomentum theory

2.블 이드 요소 이론(BladeElementTheory)

운동량이론(Momentum Theory)의 단 인 형상이 주어지지 않는다는 을 개선하

기 하여 제안된 이론으로 로펠러 블 이드의 각각의 단면이 받음각과 마하수에

따른 양력과 항력의 2차원 특성을 가진 각각 분리된 에어포일로 구성된다고 본다

[7~10].

결국 각 단면에 작용하는 추력과 토오크의 분포를 더하여 체 로펠러 블 이드

에 작용하는 추력과 토오크를 구한다.
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sincos

cos


           


  

sincos

sin 


           






(3)

(4)

(5)

식 (3),(4)를 로펠러 블 이드의 허 에서 선단까지 분을 하여 추력 T와 토

오크 Q를 구한다.그러나 이 경우에 있어서도 실제 로펠러 블 이드에 의해 발

생되는 유도속도를 고려하지 않았으므로 실제 로펠러의 설계에 직 사용하기에

는 부 합하다.Fig.3은 로펠러 블 이드 단면에 작용하는 속도와 힘의 성분을

보여주고 있다.

Fig.3Velocitiesandforcesactingonapropellerblade
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3.와류 이론(VortexTheory)

뒷 와류(Trailingvortex)가 로펠러의 회 하는 블 이드로부터 발생되고 나

선형의 와류면(VortexSheet)의 형태로 하류 흐름(DownSlipstream)으로 내려갈

때 와류에 의한 운동량 손실이 최소가 되도록 간섭 계수(InterferenceFactor)등을

조 하여 로펠러 체의 추력과 동력을 구한다[7~10]. 로펠러 회 유동에 의

한 와류의 기하학 인 형상을 Fig.4에 제시하 다.

Fig.4Geometry ofvortex sheetandvelocitiesinpropellerslipstream far

downstream
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∙ (6)

∙ (7)

 







 





       (8)

제 2 고효율 블 이드 공력설계

공력설계는 와류이론과 블 이드 깃 요소 이론을 활용하여 설계하 으며,블 이

드 75% 지 의 시 길이와 블 이드 각 그리고 피치를 계산하여 이를 기 으로 시

/직경비 두께/시 비를 이용하여 각 지 의 형상을 결정하 다[6,9].본 연구에

용한 이론 수식은 아래에 명시한 바와 같다.

1.공력설계 차 방법

직경설계 :선단손도 고정에 의한 방법을 사용하여 다음과 같은 식으로 구한다.

여기에서 선단속도는 운용고도 5,200m에서 음속인 ≒ 320m/s를 넘지 않아야 하는

데 그 이유는 만약 선단(Tip)에서 음속을 넘었을 시는 압축성 효과로 인한 에 지 손

실이 크기 때문이다.

진행율은 다음 식으로 정의 된다.

스피 ,카울,나셀 등에 기인된 공기 흐름의 외곡(distortion)을 고려하여 실제로

로펠러에 유입되는 공기속도를 구하기 한 아래와 같은 수정계수를 구한다.

블 이드의 형상항력에 의해 흡수된 동력은 다음 식으로 구하 다.
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       (9)

a3+2a2+a-c=0      (10)

   (11)

 ′ 

 
 ′

(12)

(13)

 (14)

추력 라미터(Parameter)c는 다음 식을 이용 하 으며,

유도속도계수(InducedVelocityFactor):a의 계산

의 식에서 a>0인 실근을 구하기 해 Newton-RalpshonMethod를 이용한다.

즉,     ′



수정계수의 계산은 다음 식을 이용하 다.

로펠러를 통과하는 공기의 상 속도와 속도를 앞의 수정계수를 이용하여 구

한다.

계수 B:블 이드의 가장 바깥 부 의 추력은 이상 값보다 항상 다.이를 보

정해 주기 한 계수 B는 다음과 같다.

여기에서,



시 길이 블 이드 각,피치는 다음 식들을 이용하여 정할 수 있다.반경 75%에

서의 시 길이를 구한 다음 이를 기 으로 하여 시 /직경비 두께/시 비를 이용

하여 각 지 의 값을 구하 다.
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(15)

  tan



 ′
(16)

   tan (17)

시 길이의 계산,

블 이드각의 결정,

피치의 계산,

블 이드 두께 결정 :블 이드 두께 /시 비를 이용하여 결정한다.

최근 로펠러 블 이드에 용하는 에어포일은 로펠러 제작사의 고유 기술이며

그 정보는 극소수만 알려져 있다.HamiltonStandard 로펠러 블 이드 에어포일은

PF1,HS1그리고 HS2계열이 있다[11].PF1계열은 순항속도 마하수 0.8~0.85,HS1은

마하수 0.55 는 그 이하이며 HS2는 마하수 0.55~0.7의 운 역에 합하게 개발되

었다.본 연구에서는 HamiltonStandard 로펠러 블 이드 에어포일 HS1계열을

용하 다.

Fig.5HS1SeriesAirfoil
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2.공력설계 결과

와 같은 식에 의하여 본 연구에서 공기역학 으로 설계되어진 최종 로펠러 블

이드 형상은 다음과 같다.HS1익형을 가진 8개의 블 이드가 장착되며 직경은

4.07m 이다.블 이드의 3차원 형상과 블 이드의 제원을 Table2,3과 Fig.6,7에

명시하 다.

Fig.6Aerodynamicdesignresultofpropellerassembly

Table2.Aerodynamicdesignresults

Parameter Values

Diameter(m) 4.07

NumberofBlades 8

Bladerootchord(m) 0.347

BladeAirfoil HS1
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Fig.7Aerodynamicconfigurationoftheproposedpropellerblade

Table3.Bladeangleandchordlengthdistributionateachbladesection

Section r/R β[deg] c[mm]

A-A 0.20 65.453 347

B-B 0.30 63.602 347

C-C 0.40 59.575 348

D-D 0.50 55.076 352

E-E 0.60 50.760 348

F-F 0.70 46.094 338

G-G 0.80 41.862 318

H-H 0.90 39.180 248

I-I 1.00 35.999 53
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 sincos

 cossin

(19)

(20)





′  ′

 ′

(21)

(22)

 (18)

제 3 공력 성능 해석

1.성능 해석 차 방법

결정된 공력 형상을 바탕으로 성능 해석을 수행하 다.성능 해석을 하여 와류이

론을 바탕으로 이론 배경을 확립한 다음 성능해석 로그램을 작성하 다[9,10].

로그램 계산 차는 간섭계수들을 구하여 반복계산법으로 유도받음각의 오차값을

인 다음 이때 계산된 값들을 가지고 블 이드 각 단면의 추력계수와 동력계수를 구하

고 블 이드 체의 추력,동력,효율 등을 계산하는 방법이며 아래에 성능 해석 이론

식과 차를 명시하 다.이 후,본 로그램의 결과를 상용소 트웨어인 ANSYS

를 통하여 검증하 다.

몇 개의 받음각을 가정한 다음 선택한 받음각에 따른 피치각을 구한다.

비설계에서 구한 피치각  값을 이용하여  (Propellerforcecoefficients)

값을 구한다.

여기에서   값은 에어포일의 값을 사용한다.

의 값들을 사용하여 간섭 계수(InterferenceFactor)들을 구한다.여기에서,는

축(Axial)간섭계수이고,′은 회 (Rotational)간섭계수이다.
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tan′ ′
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′  tan

′


(27)

(28)







′sec









′sec



(29)

(30)


sin



 ′ cossin



(24)

(25)

      


exp




sin
 


 (26)

Solidity계산식은 다음과 같다.

Goldstein의 운동량 손실계수 계산은 다음 식과 같으며,

Prandtl의 선단 손실계수 계산은 다음식과 같다.

에서 구한 간섭계수들의 값을 이용하여 ′ 값을 계산한다.

만약ㅣ′ㅣ의 값이 허용오차 값 보다 작으면 반복계산을 끝내고 그때의 값

 
 
  ′들을 취하여 블 이드 단면의 추력계수와 동력계수를 구한다.

블 이드 단면의 추력계수와 동력계수는 다음식을 이용하여 구한다.
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ㆍ

(31)

(32)

(33)

블 이드 체 단면에 해 (18)~(30)까지의 계산을 수행한 다음 각각의 (29)

와 (30)의 값들을 분하여 체 추력계수와(),동력계수()를 구한다.이 값

을 이용하여 체 추력과 워, 로펠러 효율을 구한다.
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2.성능 해석 결과 검증

기 공력 형상 설계 결과는 6개 블 이드가 장착된 형태로 설계 되었으나 보다 효

율을 증가 시킨 형태로 개선하기 하여 설계방향이 변경되었다.최종 블 이드 형상

은 8개 블 이드로 선정되었으며,설계된 블 이드의 직경은 4.07m이고 기존 로펠

러보다 낮은 동력으로 비슷한 추력을 발생시킬 수 있도록 효율이 증가되었다.설계

성능 해석 결과 효율은 0.89인 것으로 확인되었다. 한 소음 해석 결과 기존 로펠

러 비 약 5dB낮은 소음 형태로 설계되었다.Table4에는 설계 성능 비교 결과

를 명시하 다.

Figure8은 이론식들을 이용한 블 이드 각 단면의 추력계수 동력계수 분포를

보여주고 있다.이 게 계산된 성능은 ANSYS를 이용한 수치 성능해석 결과와 비

교하여 성능 측의 타당성을 검증하 다.해석 시 경계조건은 입구는 속도조건을 설

정하고 출구는 기압조건으로 설정하 으며,외부 벽면은 free-slipwall조건을

용하 다. 로펠러 주 의 역은 actuatordisc로 가정하여 MRF기법을 용하

다.Fig.9는 ANSYS해석 결과이다.Table5에는 이론해석 결과와 수치해석 결과를

비교한 것으로 이론해석 결과의 타당성을 보여주고 있으며 설계된 로펠러 효율

89%는 기존 유사 로펠러보다도 높은 효율을 가짐을 알 수 있었다[20].

Table4.Comparisonbetweenperformanceof6bladesand8blades

ALT

(m)
Mach RPM

Dia.

(m)
J Cp

Thrust

(kN)
Ct

Power

(HP)
Efficiency

8Blade 5,200 0.42 980 4.07 2.13 0.54 10.36 0.22 2229.54 0.89

6Blade 5,200 0.42 980 3.95 2.20 0.57 10.68 0.23 2321.06 0.88
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Fig.8CalculatedCpandCtateachspanwisestation

Fig.9AerodynamicperformanceanalysisresultsusingcommercialCFDcode,

ANSYS

Table 5.Comparison between theoreticalanalysis results and numerical

analysisresultsusingANSYS

Theoreticalanalysis

results

Analysisresultsusing

commercialCFDprogram

J 2.13 2.13

Efficiency(%) 87.8 89.0

Thrust(N) 11028.97 10378.41

Power(HP) 2374.17 2229.54

 0.209 0.22

 0.505 0.54
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제 4장 경량 블 이드 구조설계

제 1 설계개요 해석 차

로펠러 블 이드 설계 요구 조건으로부터 공력 설계 결과와 공력 하 을 검토하

여 구조 설계를 한 하 을 정의하게 된다.구조 하 정의가 완료되면 유사 구조

형상을 이용하여 구조 설계를 수행한다.이와 같이 설계된 구조의 안 성 단을

해 선형 정 해석을 수행하여 응력 분포 변형량을 검토하고,국부 좌굴 해석,고

유 진동수 해석을 통해 구조 설계 요구 조건 만족 여부를 검토한다[16].최종 설계 확

정된 결과에 해 설계 요구 조건 만족 여부를 검토하여 구조 안 성 안정성을 확

인하고 설계를 확정하게 된다.구조 설계 해석 차를 Fig.10에 명시 하 다.

Fig.10Structuraldesignprocedureofpropeller
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 ′ ′ cos ′ sin ′ costan

 ′  ′ sin ′ cos  ′ sintan

(34)

(35)

제 2 하 계산

설계에 용되는 하 은 공력하 에 의한 단력 굽힘 모멘트가 있으며,여기에

원심 하 이 더해진다.구조 설계 하 산출 해 공력 설계 시 계산한 추력과 토크

에 의한 여러 경우의 하 을 분석하여 이로 부터 설계 하 을 계산하 으며,원심하

은 운용 정격 회 수인 980rpm으로 회 하는 경우를 고려하 고,아직 무게가 결

정된 상태가 아니므로 최 임의의 값을 가정하여 계산을 수행하고 반복계산

(Iteration)기법으로 계산하 다.

블 이드 단면에 작용하는 힘의 성분들은 다음과 같은 식으로 구할 수 있다[9].

여기에서, ′  


  , ′ 


 

Fig11.Forcevectoronapropellerblade

구조 설계 하 은 다양한 하 조건이 있으나 본 연구에서는 크게 세 가지로 분류

하여 검토하 다.Loadcase1은 Cruise조건으로 설정하 으며,Loadcase2는

Loiter상태,Loadcase3은 Takeoff상태이다.세 가지 하 을 분석한 결과 Load

case3에서 가장 극한 상태로서 최 모멘트가 발생하므로 구조 설계 하 은 Load
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case3에 기 하여 설계를 수행하 다.Fig.12는 3가지 설계 하 조건에서 블 이

드에 작용하는 굽힘 모멘트 선도를 나타내었고,Fig.13은 Loadcase3의 계산된 구

조설계 하 을 보여 다.

Table6.Loadcasesforstructuraldesign

Flightcondition Power(HP) Thrust(N)

Loadcase1 Cruise 2229 10378

Loadcase2 Loiter 1148 5229

Loadcase3 Takeoff 3983 29055

Fig.12Bendingmomentdiagram atdesignloadcase1,2,3

Fig.13Bendingmomentdiagram andshearforcediagram ofloadcase3
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제 3 기본 구조 형상 재질 선정

로펠러 블 이드 구조 형상은 경량이면서도 구조 안정성 특성이 양호한 기존

유사 HS568F 로펠러 등을 분석하여[14]스킨-스 -폼 샌드 치 구조 형식을

채택하 다.이는 최근 항공기 날개 뿐만 아니라 로펠러 블 이드,풍력 발 블

이드 구조 설계 방안으로 다양하게 용되고 있는 방법이다[19].Fig.14는 블 이드

단면의 구조 개념 형상을 보여주고 있다. 로펠러 블 이드 재질은 항공기에 다양하

게 용되고 있는 Carbon/epoxyUDPrepreg재질을 선정하 다. 용된 재료의 기

계 물성치는 Table7에 정리하 다.

Fig.14Modifiedconfiguration

Table7.Mechanicalpropertiesofmaterials

Materialproperty
Carbon/epoxy

UDPrepreg

Polyurethane

Foam

Longitudinalmodulus(MPa) 140,000 60.86

Transversemodulus(MPa) 10,000 59.86

Shearmodulus(MPa) 5,000 19.18

Poissonratio 0.3 0.2

Longitudinaltensilestrength(MPa) 1,50 2.63

Longitudinalcompressivestrength(MPa) -1,200 1.41

Transversecompressivestrength(MPa) -250 1.41

Inplaneshearstrength(MPa) 70 0.71

Density(g/cm3) 1.5 0.1197

Plythickness(mm) 0.125 12.5
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제 4 스 설계

1.단순 설계 방법에 의한 스 랜지 스 웹 설계

단순 설계 방법(NettingRule)에 의한 설계 개념은 하 방향으로 층된 섬유만이

그 하 을 담당하며,다른 방향으로 층된 섬유는 강도에 기여하지 않는다고 가정하

는 방법으로서 기 개념 설계에 유용하다[16].스 랜지의 두께는 안 율 1.5를

고려하여 랜지의 폭을 고정한 상태에서 두께를 측하 다.층 섬유가 랜지에

작용하는 모든 하 을 받는다고 가정하여 (36)식의 조건을 만족하도록 설계하 다.

이 때 스 는 앵 부재 형태이므로 크리 링(Crippling)좌굴로부터 안 율을 고려

한 압축 좌굴 허용 강도를 기 으로 하여 설계를 수행하 다.압축 좌굴 강도 계산식

은 (37)식과 같이 계산된다.스 랜지의 응력 상태는 Fig.15과 같다.

Fig.15Actingstressesonsparflange
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  (38)

여기서 는 축하 ,A는 단면 ,는 굽힘 모멘트,는 단면 2차 성 모멘트,

 는 인장강도, 는 좌굴 허용 강도,는 안 율,는 압축 강도,는 축방향

탄성 계수를 의미한다.

본 연구에서 제시한 블 이드 구조 형상에는 웹이 존재 하지 않으므로,이론식을

통한 기 설계시 무한이 얇은 웹이 존재한다고 가정하여 설계한 다음 차후 제거하는

방식으로 설계를 수행하 다.

가정한 스 웹의 응력 상태는 Fig.16과 같고 스 랜지와 동일한 방법으로 아

래와 같이 단력을 기 으로 허용 응력을 고려하여 설계하 다.

여기서 는 횡하 을 의미한다.

Fig.16Actingstressesonsparweb
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2.혼합 설계 방법에 의한 스 랜지 스 웹 설계

기 구조 설계 결과를 혼합 설계 방법(RuleofMixture)에 의하여 수정 설계 하

다.혼합 설계 방법은 복합재료 설계시 하 방향과 다른 방향으로 층된 섬유도 원

래 강도의 10%가 하 방향에 기여한다는 이론으로서 보다 경량화된 설계 개념이다

[16]. 기 설계에서 결정된 방향 섬유에 ±,방향 섬유를 보완하여 최종 설

계 결과를 도출하 다.혼합 설계 방법에 의한 설계 결과는 등방성(Quasi

isotropic)설계로서 복합재료 해석시에 일반 균일한 강체처럼 취 할 수 있고 복합재

료의 성형시에 발생하는 재료의 비틀림 등의 변형을 방지할 수 있는 장 을 지니고

있다.

각 단면의 형상은 기 구조 설계를 그 로 유지하여 CCD 로그램을 이용하여

층 해석을 수행하 다. 층 강도해석 로그램 CCD는 고 층 이론

(Classicallaminatetheory)을 이용한 구조 해석 로그램으로서 층 순서와 재질의

물성치를 입력 자료로 하여 층 의 등가 탄성 계수를 계산한다.계산된 등가 탄성

계수를 이용하여 기 구조 설계 결과를 수정 설계 하 다.

Fig.17Actingstressesonsparflange
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스 랜지의 응력 상태는 Fig.17과 같고 다음 (39)식과 (40)식을 만족하도록 설

계를 수행하 다.

여기서  는 스 랜지 응력,는 축하 ,는 스 랜지 탄성계수,는

굽힘 모멘트, 는 스 랜지와 웹의 단면 ,는 등가 탄성계수,
는 스

랜지와 웹의 단면 2차 성 모멘트,는 스 랜지의 단응력,는 횡하 ,

는 웹의 길이,는 랜지의 길이를 의미한다.

스 웹의 응력 상태는 Fig.18과 같고 다음 (41),(42)식을 이용하여 층수를 결정

하 다.

Fig.18Actingstressesonsparweb
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(41)

(42)

여기서 는 스 웹 응력,는 스 웹 탄성계수,는 스 웹의 단응력,

는 스 랜지 두께,는 스 웹의 두께를 미한다.스 랜지의 층 형태를

Table8에 명시하 다.

Table8.Conceptualdesignresultsofspar

Station Sparflange Plies

Station1(Root) [(±45,04,90)10]s 140

Station2-1 [(±45,04,90)6,±45,03]s 94

Station2-2 [(±45,04,90)4,±45]s 60

Station3-1 [(±45,04,90)3,±45,0]s 48

Station3-2 [(±45,04,90)2,±45,02]s 36

Station4-1 [(±45,04,90)2]s 28

Station4-2 [±45,04,90]s 14
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제 5 스킨 설계

스킨은 스 랜지와 스 웹의 설계 결과를 바탕으로 블 이드 상하면 스킨

부 에 작용하는 단 흐름을 고려하여 아래 (43)식과 (44)식을 이용하여 닫힌 단

면 구조 부재의 단 흐름을 계산하는 방법으로 허용 응력에 따른 층수를 결정

하 다[16].스킨 설계 경우 통상 좌굴을 고려하여 설계를 보완하여야 하나 유한

요소 해석을 통한 상세 설계 단계에서 좌굴을 확인하여 복잡성을 피하고 최종 샌

드 치 구조로 변경하기 하여 기 설계 단계에서는 좌굴을 고려하지 않았다.

Table9에는 층형태를 명시하 다.

여기서 는 방향 성분의 합,는 방향 성분의 합,,,는 단면 2차 성

모멘트,는 단흐름,는 도심을 통과하는 축에 한 단면 1차 성 모멘

트, 는 도심을 통과하는 축에 한 단면 1차 성 모멘트를 의미한다.

Fig.19Shearflow ofskinandsparweb

Table9.Conceptualdesignresultsofskin

Station Skin Plies

Station1~5-1 [±452,0,90,±452]s 20

Station5-2(Tip) [±452,0]s 10
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제 5장 블 이드 설계 개선 구조 해석

제 1 1차 설계 개선 구조 해석

1차 블 이드 구조 설계 결과는 상용 유한 요소 해석 코드를 활용한 응력,변 ,좌

굴 고유 진동수 해석을 통하여 구조 안 성을 검토하 다.본 연구의 구조 해석에

사용된 하 은 공력 해석을 통해 계산된 분포 하 을 블 이드 길이방향으로 각 구획

에 용하고,블 이드 회 에 의한 원심 하 을 동시에 용하여 해석을 수행하 다

[18].해석결과 스킨 연부에서 높은 응력이 검토되어 설계 개선이 요구되는 것으로

분석되었다.Fig.20은 유한요소 해석을 한 격자 생성 모습을 보여주고 있고,

Table10은 구조해석 결과를 나타내었다.

Fig.20Meshgenerationofthefirstmodifiedblade

Table10.Structuralanalysisresultsofthefirstmodifiedblade

Analysisresults

Skin
Compressionstress 55.7MPa

Tensionstress 199MPa

Spar
Compressionstress 50.3MPa

Tensionstress 132MP

Displacement 24mm

Firstbucklingloadfactor 2.67
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제 2 2차 설계 개선 구조 해석

본 연구에서 1차 구조 설계 해석 결과를 분석한 후,블 이드 연 부 의 합

성을 향상시키기 하여 스 의 형상을 블 이드 연 부 까지 층되는 형태로 구

조 형상을 변경하여 2차 설계를 수행하 다. 한 변경된 구조에는 유체-구조 연성

해석 기법을 제안하기 하여 공력 하 을 구조 모델에 직 용하는 방안을 구축하

다.따라서 공력 해석에 사용한 격자와 하 을 구조 해석 로그램으로 연동하여

해당 역의 구조 설계 결과를 용하고 구조 해석을 수행하 다.하 조건은 로

펠러 운용 과정에서 피치각이 변하는 4가지 경우로서 각각의 경우는 beta43.51,

beta43.51max,beta48.34,beta53.18로 정의되었다.구조 해석 결과를 검토한 결과

case2,3,4경우 반 으로 응력이 높은 것으로 검토되었다.따라서 블 이드는 회

하는 구조물로서 피로 수명 등을 고려할 때 재 층수에서는 응력이 높으므로 설

계 개선이 요구되는 것으로 분석되었다.Fig21은 개선된 블 이드 단면의 구조 개념

형상을 보여주고 있으며 Fig22는 격자 생성 모습을 Table11은 구조해석 결과를 보

여 다.

Fig.21Deformedconfigurationofblade
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Fig.22Meshgenerationofthesecondmodifiedblade

Table11.Structuralanalysisresultsofthesecondmodifiedblade

Case1 Case2 Case3 Case4

Skin

Compressive
stress

35.2MPa 367MPa 373MPa 424MPa

Tensile
stress

39.5MPa 174MPa 180MPa 209MPa

Spar

Compressive
stress

25.6MPa 360MPa 361MPa 283MPa

Tensile
stress

27.7MPa 277MPa 271MPa 431MPa

Displacement 53mm 174mm 3.3mm 207mm

Buckling
loadfactor

1st 100 15 30 4

2nd 132 21 35 5
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제 3 3차 설계 개선 구조 해석

1,2차 구조 설계 결과를 분석/검토한 결과 다양한 운용 하 ,일부 경우에서 높

은 응력이 검토되어 3차 구조 설계 변경을 통해 최종 구조 설계 결과를 도출하 다.

3차 설계 변경에서는 블 이드 뿌리 부 층수를 증가시키고 각 스 역을 세분

화 하여 경량화 설계를 수행하 다.구조 형태는 2차 구조 설계에서 변경한 연 부

합 성능을 향상한 구조와 동일한 형태로 최종 결정하 다.Fig.23은 세분화된

스 치와 격자 생성 모습을 보여주고 있다.Table12는 최종 결정된 각 역별 스

스킨의 층수를 보여주고 있다.

Fig.23Meshgenerationofthethirdmodifiedblade

Table12.Structuralanalysisresultsofthethirdmodifiedblade

Station Sparflange Plies

Station1(Root) [(±45,04,90)10]s 140

Station2-1 [(±45,04,90)6,±45,03]s 94

Station2-2 [(±45,04,90)4,±45]s 60

Station3-1 [(±45,04,90)3,±45,0]s 48

Station3-2 [(±45,04,90)2,±45,02]s 36

Station4-1 [(±45,04,90)2]s 28

Station4-2 [±45,04,90]s 14

Station Skin Plies

Station1~5-1 [±452,0,90,±452]s 20

Station5-2(Tip) [±452,0]s 10
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제 4 복합재료 로펠러 블 이드 최종 구조 해석

개선된 최종 블 이드 구조 설계 결과에 하여 상용 유한 요소 해석 코드를 활용

하여 구조 안 성을 검토하 다.구조 해석은 응력,변 ,좌굴 고유 진동수 해석

을 통해 구조 설계 결과의 타당성을 제시하 다[16].최종 구조 해석의 경우 한 공

력 해석을 통해 분석된 공력 하 이 구조 하 모델에 바로 용될 수 있는 방안을

용하 다.따라서 단계 인 검토를 통해 공력 해석에 사용한 격자와 하 을 구조

해석 로그램으로 입력하여 해당 역의 구조 설계 결과를 연동하여 구조 해석을 바

로 수행하 다.하 조건은 로펠러 운용 과정에서 피치각이 변하는 4가지 경우로

서 각각의 경우는 beta43.51,beta43.51max,beta48.34,beta53.18로 정의되었다.4가

지 경우 에 가장 극한 상태인 beta53.18의 구조 해석 결과를 다음에 명시하 다.

1.선형 정 해석

블 이드의 선형 정 해석 결과 스킨의 최 압축 응력은 84MPa이며,인장 응력

은 90MPa로 확인되었다.스 지의 압축 응력은 74MPa,인장 응력은 69MPa

로 검토되었다.Tsai-Wu 손 이론에 의한 안 율 검토한 결과 1이하이면 안 한데

스킨은 0.4로 확인되었으며 스 는 0.3으로 검토되어 충분한 안 율을 확보한 것으로

확인되었다.변형 해석 결과는 42mm로 블 이드 끝단 부 에서 확인 되었으며 체

응력을 검토한 결과 충분히 안 율을 확보한 구조로 설계되었음을 확인하 다.

Figure24는 블 이드의 스킨 부 응력 분포를 보여주고 있으며,Fig.25는 스

부 의 응력 분포이다.Fig.26,27은 스킨 스 의 안 율 검토 결과이다.Fig.28

은 변형 해석 결과를 보여 다.
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Fig.24Spanwisestressdistributionofskin(1stply)

Fig.25Spanwisestressdistributionofspar(23thply)
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Fig.26StructuralsafetyofskinbasedonTsai-Wufailurecriteria

Fig.27StructuralsafetyofsparbasedonTsai-Wufailurecriteria
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Fig.28Deformationofbladestructure

2.좌굴 해석

좌굴 해석 결과 1차 모드의 좌굴 하 배수는 4.8이며 2차는 5.5로서 좌굴에도 충분

히 안정한 것으로 검토되었다.여기에서 하 배수(Loadfactor)란 재 작용하는 하

에 이 값을 곱하면 해당 모드의 좌굴이 발생함을 의미하는 것으로서 주어진 하 에

해 구조물의 좌굴에 한 안정성을 나타내는 일종의 안 계수이다.Fig.29는 좌굴

해석에 의한 1차 모드 형상 하 배수이다.

Fig.29Firstbucklingmodeshape
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3.고유진동수 해석 공진 가능성 검토

고유 진동수 해석은 구조물의 공진 여부를 검토하기 해 수행되었다.고유 진동수

해석을 통해 Campbell선도를 검토한 결과 운용회 수인 980rpm에서 공진이 발생하

지 않음을 확인 할 수 있었다.Fig.30,31,32는 고유 진동수 해석 결과이며,Fig33은

고유 진동수 해석을 통해 Campbell선도 검토 결과이다.

Fig.30Firstflapmodeshape

Fig.31Firstleadlagmodeshape
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Fig.32Firsttorsionalmodeshape

Fig.33Campbelldiagram ofthedesignedblade



- 39 -

제 5 경량화 구조 설계 평가

본 연구에서 블 이드 경량화 구조 설계를 해 용한 스킨-스 -폼 샌드 치

(Skin-Spar-foamsandwich)구조 설계 방안을 평가하 다. 기 블 이드의 설계 무

게가 19kg이었으나 블 이드 연 부 착 부분이 취약한 것으로 검토되었다.따

라서 블 이드 구조 형상을 Fig.34의 Step2와 같이 변경하여 설계를 개선하 다.그

결과 무게는 26kg까지 증가하 다.따라서 스 를 보다 세분화하여 9개 역으로 분

할하 다.블 이드 뿌리 부 는 보다 층수를 증가시키고 블 이드 끝으로 갈수록

경량화 하여 설계한 결과 최종 블 이드의 무게는 23kg으로 확인되었으며, 재 상용

화된 블 이드의 무게는 27kg인 것으로 확인되었다[14].따라서 상용화된 블 이드

와 비교할 때 약 15% 경량화 되었으므로 본 연구 개발에서 제시한 블 이드 구조 설

계 기법은 경량화 설계에 용할 수 있을 것으로 단된다.Table.24는 단계 무게

변경 과정을 나타내었으며 Table.25는 상용화된 블 이드와 무게를 비교한 결과이

다.Fig.34는 단계 구조 설계 변경 과정을 보여주고 있다.

Table13.Theweightreductiondependingonthree-stepmodifiedstructuraldesign

Item Weightofblade

Firststructuraldesign 19kg

Secondstructuraldesign 26kg

Finalstructuraldesign 23kg

 
Table14.Comparisonweightbetweencommercialanddevelopedblade

Item Weightofblade Reduction ratio

Conventionalblade 27.3kg
15.1%

Designedblade 23.7kg
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Fig.34Flow ofstructuraldesignmodification
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제 6장 연결부 설계 해석

블 이드 연결 부 는 블 이드 회 에 의한 원심력과 공력 하 에 의한 굽힘모멘

트 비틀림 모멘트를 고려하여 다음과 같은 간단한 식을 이용 기본 인 사이징을

[16]한 후 유한요소를 이용한 구조해석을 하여 경량화 하는 방법을 택하 으며, 용

재질은 고강도 강을 용하 다.

여기에서,  이고   이다.는 블 이드의 원심력,은 모멘

트,는 토크, 축하 ,는 연결 부 의 단면계수,는 연결 부 의 단면 ,는

연결부 의 직경을 의미하며,는 1.5를 용하 다.

Fig.35Forcevectoronajoint

Table15.Mechanicalpropertiesofmaterials:SAEJ2340-1200M

ModulusofelasticityE 210GPa

ShearmodulusofelasticityG 80GPa

Poisson'sratio 0.3

Yieldstrength 1.2GPa
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설계 결과 직경이 96mm로 설계 되었으며,Fig37은 해석을 한 모델링과 유한요

소 ANSYS해석을 한 격자 생성 결과를 보여주고 있다.유한요소 해석결과 허 와

연결되는 속재 구조의 최 주응력은 128MPa이며,블 이드 복합재 부분의 최

주응력은 85MPa로서 검토되어 두 가지 구조 형태 모두 안 한 것으로 확인되었다.

강 연결 부 의 주응력 분포와 복합재 연결부 의 응력 분포는 Fig.38와 같다.

Fig.36Sketchofthejoint

Fig.37 Meshgenerationofthejoint

Fig.38StresscontourofJointandblade
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제 7장 복합재료 블 이드 시제품 제작

시제품 제작은 목업(mock-up)을 제작하여,이를 상면과 하면으로 분할하여 몰드를

제작하 다.제작된 몰드는 제품이 경화 에 압력을 받더라도 변형되지 않도록 충분

한 강도를 갖도록 제작되었으며,몰드가 제작되면 상하면 몰드에 이형재를 도포한 후

구조 설계 결과를 반 하여 블 이드 스킨 스 를 층하고,내부에 우 탄 폼을

용한 후 두 몰드를 결합하여 상하면 블 이드가 합되도록 하는 방안을 채택하

다[16].본 연구에서 채택한 로펠러 블 이드 제작 방안은 선행 연구를 통하여 검증

된 방법으로서 선행 연구된 풍력 터빈 블 이드 제작 과정에서 용하 던 공법이다.

상 블 이드의 제작 공정 사진을 나열하 다.

Fig.39Completemanufacturedprototypeblade
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1.블 이드 제작 도면 분석 5.블 이드 목업 가공-2

2.블 이드 각 섹션 단면 분할 6.표면 1차 퍼티 작업-1

3.각 섹션 펨 릿 작업 7.표면 1차 퍼티 작업-2

4.블 이드 목업 가공-1 8.표면 1차 퍼티 후 유리섬유 작업-1
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9.표면 1차 퍼티 후 유리섬유 작업-2 13.몰드용 축 가공

10.표면 2차 퍼티 작업-1 14.몰드 축 삽입

11.표면 2차 퍼티 작업-2 15.표면 이형제 처리

12.목업 뿌리 부 가공 16.표면 겔코트 처리
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17.몰드용 유리섬유 비 과정 21.유리섬유 층 완료 후 임 용

18.몰드용 유리섬유 측과정 1 22.항온 챔버 내 몰드 성형

19.몰드용 유리섬유 측과정 2 23.블 이드 하면 표면 가공-1

20.몰드용 유리섬유 측과정 3 24.블 이드 하면 표면 가공-2
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25.표면 퍼티 후 유리섬유 작업 29.시제품 층-2

26.상하면 완성된 몰드-1 30.몰드 탈형 후 시제품

27.상하면 완성된 몰드-2 31.완성된 시제품

28.시제품 층-1 32.조립된 8블 이드
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제 8장 복합재료 블 이드 구조 시험

제 1 구조 시험 차

구조 시험은 구조 설계 해석에 의해 결정된 층 방법에 의해 제작된 시제품 복

합재 로펠러 블 이드를 사용하여 실제 운행 에 나타나는 하 들을 인 으로

로펠러에 가하여 각 부 의 스트 인을 측정하고,각 하 에 의한 변 량을 측정한

다. 한 로펠러는 회 체 구조물로서 진동에 취약하기 때문에 고유 진동수를 측정

하여 공진 가능성을 검토한다.따라서 본 연구에서는 스트 인 측정과 고유 진동수

측정 두 가지 시험을 수행하고 해석 결과와 비교하여 구조 설계 결과의 타당성을 평

가할 계획이다[18,19].세부 인 구조 시험 차를 Fig.38에 명시하 다.

Fig.40Structuraltestprocedureofpropeller

구조시험은 설계된 블 이드의 실제 거동이 이론 인 해석결과와 잘 일치하는지를

확인하여 이론해석에서 제시한 안 계수 등의 제반 사항을 입증하기 해 수행되었

다.일반 으로 구조시험은 정하 시험을 수행하며 구조물이 괴에 이를 때까지 하

을 증가하여 괴강도를 얻는 형태를 취하지만 본 연구에서는 설계 하 만을 작용
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하여 이 때의 응력 변 를 측정하여 해석 결과와 비교하 다.그리고 정하 구조

시험 시 발생할지 모르는 블 이드의 손상에 비하여 고유진동수 시험을 먼 수행

하 다.Fig.39는 본 구조 시험 장비 시스템의 모습이며,Table.16과 Table.17은

구조 시험 장비의 세부 사양과 고유 진동수 측정 장비의 세부 사양이다.

Fig.41Statictestsystem

Table16.Specificationofthestatictestsystem

Hydraulicsystem

tank 3.7kW x60liter

gearpump Z12.3

prop.reliefvalve PMV41-41-24

cylinder Ø63xØ40x100st

pilotcheckvalve RH1

Controlsystem

plccontroller PLVC/X/1/PMW/1/PMW

pressuretransducer DT2V-100

strokesensor LWH-100

loadIndicator SM210

 
Table17.Specificationofthenaturalfrequenciestestsystem

cDAQ-9178, CompactDAQAcademicBundlewithLabVIEW Academic

Premium Suite

General PurposeShearAccelerometer,10mV/g

Modal ImpactHammer,10mV/lb
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제 2 고유진동수 측정 시험

회 체 구조물에서 요성이 두되는 진동 문제를 해석하기 해 제작된 복합재

블 이드의 고유 진동수를 측정하여 엔진 회 에 의한 가진 상태에서 블 이드의 고

유 진동수가 겹치지 않아 공진의 험이 없음을 확인해야 한다.먼 고유 진동수 측

정을 해 뿌리 부분이 고정된 블 이드에 가속도계를 부착하고 충격망치를 이용하

여 충격을 가하 다.데이터 획득장치를 통해 획득한 데이터를 MATLAB 로그램

을 이용하여 FFT분석을 하 다.시험 결과 제작된 블 이드의 고유 진동수는 85Hz

로 이론 해석값 보다 다소 높게 측정 되었지만 비교 잘 일치함을 확인하 다.

Table18은 유한 요소 해석 결과와 시험 결과를 비교한 것이며,아래 사진은 고유 진

동수 측정 과정을 순서 로 나열한 사진들이다.

1.가속도계 부착 2.충격 망치를 통한 고유진동수 측정-1

3.충격 망치를 통한 고유진동수 측정-2 4.고유 진동수 측정 결과 분석
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Fig.42Eigenvaluetestresult

Table18.Comparisonbetweenmeasuredandpredictednaturalfrequencies

Mode shape Analysisresults Testresults

Firstflapmode 79Hz 85Hz

Firstleadlagmode 126Hz 135Hz
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제 3 정 하 구조 시험

블 이드에 작용하는 공력하 을 시험 시 하 용이 용이한 집 하 형태로

모사하 다.작용 에서의 하 크기는 Fig.40에 나타낸 바와 같이 분포 하 에 의한

모멘트 선도에 근 하도록 각각의 작용 에서의 하 크기를 설정하 으며,Table

19에 하 작용 의 치와 하 크기를 정리하 다.

Fig.43Staticstrengthtestloadsusing3pointloadingmethod

Table19.Simulateddesignloadforstatictest

Loading
point

A
(0.9m pointfrom
bladeroot)

B
(1.2m pointfrom
bladeroot)

C
(1.5m pointfrom
bladeroot)

Loads[kgf] 200 300 160

블 이드 정 구조 시험을 하여 블 이드 상하면에 각각 3지 씩 총 6지 에

스트 인 게이지를 부착하 다.스트 인 게이지 부착 후 구조 시험 장비에 고정된

바이스에 블 이드를 고정하고,유압식 구조 하 시험 장비를 구동하여 3지 에

Table19에 명시한 하 을 용하 다.하 은 블 이드 뿌리 부 에서 가까운 곳부

터 순차 으로 용하 다.Fig.41은 구조 시험 인 블 이드 모습을 보여주고 있으

며,Fig.42는 구조 시험을 통해 변 를 확인하는 과정이다.Table20은 선형 정 해

석 결과의 변 스트 인과 측정 변 스트 인의 비교를 보여주고 있다.
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Fig.44Statictestoftheprototypeblade

-before- -after-

Fig.45Deflectionconfigurationofstructuraltestedblade

Table 20.Comparison between predicted and measured strains and tip

deflections

Item Analysisresults Testresults Error(%)

Tipdisplacement 42mm 44mm 4.8

Upperandlowersurface

strainatApoint

-56μS

+221μS

-67μS

+236μS
6.8

Upperandlowersurface

strainatBpoint

-109μS

+191μS

-129μS

+211μS
10.5

Upperandlowersurface

strainatCpoint

-273μS

+560μS

-297μS

+583]μS
4.1
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종합 인 블 이드 구조물의 안 성을 평가하면 재 구조 설계에 용된 안 계

수는 1.5로서 구조 시험 하 한 안 계수 1.5가 용된 값을 사용하 는데 구조 시

험 과정 최종 구조 시험 후 블 이드를 조사한 결과 균열이나 착 부 에서의 국

부 인 손이 발견되지 않았다.따라서 구조 시험용으로 제작된 블 이드는 최소한

안 계수 1.5가 확보되었음이 입증되었고 운용상에 있어 구조 인 문제 이 발생하

지 않을 것으로 단된다.



- 55 -

제 9장 결 론

본 연구에서 차세 고속 터보 롭 항공기의 로펠러 블 이드에 한 공력 설계

성능 해석,그리고 구조 설계 해석을 수행하 다.블 이드 깃 요소 이론과 와

류이론을 이용하여 공력 설계와 성능해석 수행 후,상업용 CFD코드인 ANSYS를 이

용하여 성능해석을 수행하여 이론 해석 결과와 수치 해석 결과를 비교한 결과 두

결과가 잘 일치 하 으며 설계된 로펠러의 효율이 기존 로펠러 보다 높음을 확인

하 다.구조설계를 한 설계하 은 여러 비행운용조건을 분석 하여 가장 큰 설계하

을 도출하 다.구조 형상은 경량 구조안 성을 향상 시킬 수 있는 스킨-스 -

폼 샌드 치 구조 형식을 채택하 으며 구조 설계는 블 이드 스팬방향으로 작용하

는 각 하 에 따라 층수를 조 하여 경량화 설계를 수행하 다.그 결과 기존 유사

HS568F블 이드보다 약 15% 경량화 된 블 이드를 설계할 수 있었다.구조 설계

결과의 구조 안 성 검토를 해 유한요소법을 이용하여 구조 해석 후 시제품을 제작

하여 구조시험을 수행하 다.해석 결과와 구조 시험 결과를 비교한 결과 두 결과가

잘 일치함을 확인 하 다.본 연구를 통해 설계 요구조건에 합한 로펠러 블 이

드의 설계 방법과 설계 결과가 새롭게 제안 되었다.
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