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Abstract

Some methods of calculation of test load value from design load data were investigated which

will be applied at strap installed full-scale airframe of composite aircraft. These methods were

applied to left wing of KC-100 composite aircraft and the calculated test load values were

compared with each others. Generally since test load values are differently calculated according

to each aircraft type and position of straps, all calculation methods mentioned at this study need

to be applied and compared to each aircraft. Finally the most appropriate method needs to be

selected.

초 록

복합재 항공기의 설계하중 데이터로부터 전기체 구조시험 중에 하중부가용 스트랩에 부

가될 시험하중의 크기를 산출하는 몇 가지 방법에 대하여 비교 분석하였다. 이 방법들을

KC-100 복합재 항공기 좌측 주익의 시험하중 산출과정에 적용해보고 산출된 결과의 특성

및 차이를 분석하였다. 항공기 전기체 구조시험에 부가되는 시험하중은 각 항공기의 설계

하중의 특성 및 하중부가용 스트랩의 위치 등에 따라 그 크기가 다르게 결정되므로 본 연

구에서 소개하는 시험하중 산출방법을 모두 적용하여 결과를 비교해보고 최종적으로 적합

한 방법을 선정하는 과정이 필요하다.
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1. 서 론

항공기는 개발과정에서 다양한 해석 및 시험

을 수행하여 항공기로서의 안전성 및 성능을 확

인한다. 특히 항공기 구조물에 대한 안전성 확인

을 위하여 최종적인 절차로서 지상에서 전기체

구조시험을 수행한다[1-7]. 이는 항공기 구조물이

수명기간 동안 받게 되는 하중을 지상에서 모사

하여 부가함으로써 구조물의 정적 및 내구성/손

상허용 강도를 비행 전에 검증하는 시험이다. 항
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공기가 운항 중에 받는 하중에는 공기력과 관성

력, 지면으로부터 받는 이착륙 및 지상활주 하중

등이 있다. 이들 하중의 크기 및 분포는 하중해

석(load analysis)을 통하여 구체적으로 결정된다.

Fig. 1 날개에 패드를 부착하여 전기체 구조시험을

수행하는 예(F-16).

Fig. 2 날개에 스트랩을 사용하여 구조시험을

수행하는 예(쌍발 복합재 항공기).

항공기 운항 중에 구조물에 작용되는 공기력

은 외부 스킨 구조물에 분포 압력으로 작용된다.

지상에서 수행되는 구조시험에서도 이를 정확히

모사하기 위하여 Fig. 1과 같이 많은 수의 패드

를 부착하여 시험하중을 부가한다. 그런데 최근

에 많이 제작되고 있는 복합재 항공기는 패드를

부착하여 시험을 수행하는 경우에 스킨 구조물과

내부의 스파/리브 구조물 등과의 접착 분리가

발생할 염려가 있다. 그래서 Fig. 2와 같이 스트

랩(strap)을 제작하여 날개 구조물을 감싸서 시험

하중을 부가하기도 한다. 스트랩을 사용하는 경

우 스트랩은 대개 내부에 리브나 벌크헤드 구조

물이 존재하는 곳에 설치한다. 따라서 항공기 구

조물에 시험하중을 부가할 수 있는 하중부가점의

수가 많지 않게 되고 이는 결과적으로 정확한 시

험하중의 모사를 제한하게 한다.

본 논문에서는 KC-100 복합재 항공기의 전기

체 시험하중 산출과 관련하여, 대표적으로 좌측

주익 박스 구조물의 시험하중 산출 과정에 여러

가지 시험하중 산출 방법을 적용해보고 그 결과

를 상호 비교 분석함으로써 최적의 시험하중 산

출 방법에 대하여 고찰하였다.

2. 시험하중 산출 과정

2.1 기준선과 하중부가 위치

KC-100 항공기의 하중해석은 (주)한국항공우주

산업에서 수행되었다. 수행된 하중해석 결과로서

항우(연)에 제공되는 설계하중은 Fig. 3과 같은

형태를 갖는다[8]. Fig. 3은 항공기의 여러 부분체

중에서 주익과 동체에 대한 결과만을 대표적으로

보여주고 있다. Fig. 3에서 주익의 경우를 살펴보

면 하중해석의 기준점과 그 지점에서 작용되는

주익에 수직 방향의 전단하중/모우멘트와 주익

길이 방향을 축으로 하는 토오션의 값들이 정리

되어 있음을 볼 수 있다. 이를 통상적으로 VMT

(Vertical-shear/Moment/Torsion)라고 부른다. 동

체의 경우에는 위의 3개 성분 외에 측방향의 전

단하중/모우멘트가 추가되어 있다.

Fig. 3의 기준점들을 연결하면 주익 또는 동체

의 하중산출의 기준선이 된다. 이는 전통적인 형

상의 항공기의 날개나 동체들이 길이가 긴 통(날

개의 경우에는 단면은 에어포일 형상, 동체의 경

우에는 대체로 둥근 형상) 형태의 구조물이기 때

문에 구조역학적 측면에서는 이들을 1차원적인

빔 구조물처럼 단순화하여 취급하는 것이 가능하

기 때문이다.
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Fig. 4 KC-100 항공기 좌측 주익의 기준점, 일치점 및 하중부가 스트랩의 상대적 위치.

Fig. 3 시험하중 산출을 위한 기본 데이터 예.

Fig. 4는 KC-100 좌측 주익의 기준점 및 기준

선, 그리고 기준점 중에서 VMT 값을 작은 오차

범위 내에서 일치시켜야 하는 일치점(matching

point) 그리고 하중을 부가하는 스트랩의 위치를

근사적으로 보여주고 있다. 즉, 기준점에서 제공

되는 VMT 정보를 활용하여 스트랩에 적절한 크

기의 하중을 부가함으로써 일치점에서의 설계

VMT와 시험하중에 의한 시험 VMT를 일치시키

는 것이 시험하중 산출의 최종적인 목표가 된다.

2.2 다양한 시험하중산출 방법

본 논문에서는 하중부가점에서 부가할 하중의

크기를 결정하는 방법으로 다음의 4가지 방법을

분석하였다.

1) 구간별 전단하중 일치 방법

2) 구간별 모우멘트 일치 방법

3) 구간별 대표하중 선정 방법(I)

4) 구간별 대표하중 선정 방법(II)

Fig. 4에서 스트랩의 수량 및 위치가 결정되면

여러 기준점 중에서 각 스트랩의 안쪽(root 방향)

에 한 개씩 일치점을 정하게 된다. 스트랩에 부

가되는 하중의 크기를 조절하여 바로 안쪽의 일

치점에서의 VMT를 일치시켜야 한다. 그런데 하

중의 크기로서 조절 가능한 자유도가 하나이기

때문에 전단하중과 모우멘트 중 한 가지만을 일

치시킬 수밖에 없다(전단하중과 모우멘트 외에

토오션에 대해서는 스트랩 위에서 하중부가 위치

를 앞뒤로 조절함으로써 모든 일치점에서의 토오

션을 항상 일치시킬 수 있음). 위의 4개 방법중

1)과 2)는 각각 일치점에서 전단하중 또는 모우

멘트를 일치시키도록 하중의 크기를 결정하는 방

법이다. 이 과정을 도식화 한 것이 Fig. 5와 6이

다. Fig. 5에서 스트랩의 하중은 스트랩 좌우의

두 일치점에서의 전단하중의 차이를 바로 부가한

다. Fig. 6은 스트랩 안쪽(root 방향)의 일치점에

서의 모우멘트를 일치시키는 하중의 크기를 계산

하여 스트랩에 부가한다.

위에서 살펴본 1)의 방법은 각 일치점에서 전

단하중은 일치하나 모우멘트의 오차가 크게 나타

날 수 있고, 2)의 방법은 각 일치점에서 모우멘

트는 일치하나 전단하중의 오차가 크게 나타날

수 있다. 또한 1)과 2)의 방법은 하중해석 결과로

서 제공되는 많은 기준점 정보들 중에서 일치점

으로 선정된 (상대적으로 적은 수의) 기준점들의

VMT 정보만 활용하여 시험하중을 산출하게 됨

으로써 제공된 설계하중 VMT 정보를 충분히 활

용하지 못하는 단점이 있다.

이에 비하여 3)과 4)의 방법은 모든 기준점의

정보를 활용하여 시험하중을 산출하는 방법이다.
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Fig. 5 구간별 전단하중 일치 방법 개념도.

Fig. 6 구간별 모우멘트 일치 방법 개념도.

Fig. 7에서 이 과정을 도식적으로 보여주고 있다.

먼저 인접한 두 개의 기준점들의 전단하중의 차

이(ΔV, 구간별 대표하중)를 계산하고, 두 기준점

중에서 안쪽(root 방향)의 모우멘트를 일치시키는

곳에 ΔV를 위치시킨다. 정상적인 경우에는 ΔV1

과 ΔV2처럼 두 기준점 사이에 ΔV가 위치하게

되지만, 때로 ΔV3와 ΔV4처럼 두 기준점을 벗어

난 곳에 위치하기도 한다. 이는 특히 외부 장착

물 등에 의하여 날개 기준선에서의 설계하중

VMT가 연속적으로 계산되지 않음으로 인하여

발생하게 되는데, 날개의 경우에는 파일런이나

착륙장치 등이 부착된 경우가 이에 해당된다.

KC-100 항공기의 경우에도 착륙장치가 주익에

부착되어 있는데, 착륙장치의 부착점에서 이착륙

이나 지상활주에 의한 설계하중 VMT를 정확히

모사하지 못하면 ΔV의 위치가 두 기준점 사이를

벗어나 비정상적으로 위치하게 된다.

모든 ΔV의 위치가 순차적으로 계산되면, 이 Δ

V를 좌우측에 인접한 두 개의 스트랩까지의 거

리비를 고려하여 비례배분한다. 이것이 3)의 방

법이다. 특히 양쪽 가장자리에 위치한 스트랩의

양 바깥쪽에 위치하는 ΔV의 경우에는 안쪽에 위
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Fig. 7 구간별 대표하중 선정 방법 개념도.

치한 두 개의 스트랩에 외부적으로 비례배분한

다. 그런데 이 경우에 전단하중의 분포가 상당히

왜곡될 수 있다. 따라서 양쪽 가장자리에 위치한

스트랩의 양 바깥쪽에 위치하는 ΔV의 경우에는

바로 안쪽에 위치한 한 개의 스트랩에 모두 부가

하는 방법을 사용하기도 한다. 이 방법이 4)의

방법이다. 3)의 방법을 사용하면 root에서 전단하

중과 모우멘트를 일치시킬 수 있지만 그 외의 지

점에서 전단하중의 오차가 크게 발생하는 곳이

나타날 수 있다. 4)의 방법에서는 root에서 전단

하중만 일치하지만, 모우멘트의 오차가 전체적으

로 작게 발생하는 경향이 있다.

3. 시험하중 산출 결과

본 논문에서는 앞 절에서 살펴본 여러 가지

시험하중 산출방법을 KC-100 항공기 좌측 주익

의 시험하중 산출과정에 적용하고 그 결과를 분

석하였다. 본 분석에 사용된 하중조건의 수는 약

200여개이다. Fig. 8은 모든 기준점에서 설계하중

V값과 앞 절의 시험하중 산출방법 1)부터 4)를

사용하여 산출된 시험하중 V값들을 그래프로 보

여주고 있다.

Fig. 8의 결과를 살펴보면, 시험하중 산출 결과

는, 하중을 부가할 수 있는 하중부가점 (즉, 스트

랩) 수의 제한으로 계단 형상으로 나타남을 알

수 있다. 그 중에서도 방법 2)의 분포가 계단 형

상이 더 크게 나타나고 있으며, 방법 3)은 일부

하중 조건에서 우측 root 부위 근처에서 계단 형

상이 크게 나타남을 볼 수 있다. 이 결과로부터

전단하중의 정확도는 방법 1)과 방법 4)의 경우에

비교적 양호하게 산출된다는 것을 볼 수 있다.

Fig. 9는 모든 기준점에서 설계하중 M값과 시

험하중 산출방법 1)부터 4)를 사용하여 산출된

시험하중 M값들을 그래프로 보여주고 있다. M

에 대한 결과들은 Fig. 8의 V에 대한 결과와는

달리 그래프 상으로 큰 차이를 보이지는 않고 있

다. 다만 그래프를 확대하여 자세히 비교해보면

방법 1)에 의한 결과가 root 부위에서 설계하중

에 의한 결과보다 큰 값을 보이고 있음을 알 수

있다. 통상적으로 VMT 중에서 M의 정확도가 가

장 중요하고, 다음이 T, 그리고 V인 것으로 알려

져 있다. 따라서 방법 1)에 의하여 root에서 M이

큰 값으로 산출되는 것은 이 방법의 적용을 재고

하게 한다.
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Fig. 8 KC-100 좌측 주익 V 결과(위, 좌로부터 각각

설계하중 및 방법 1)~4) 적용 시험하중 결과).
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Fig. 9 KC-100 좌측 주익 M 결과(위, 좌로부터 각각

설계하중 및 방법 1)~4) 적용 시험하중 결과).
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Fig. 10 KC-100 좌측 주익 T 결과(위, 좌로부터 각각

설계하중 및 방법 1)~4) 적용 시험하중 결과).

Fig. 10은 모든 기준점에서 설계하중 T값과 시

험하중 산출방법 1)부터 4)를 사용하여 산출된

시험하중 T값들을 그래프로 보여주고 있다.
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일치점 BL V 오차율 M 오차율 T 오차율
-4820 1.9% 0.0% 0.0%
-3839 4.4% 0.0% 0.0%
-2500 1.7% 0.0% 0.0%
-1754 2.9% 0.0% 0.0%
-1101 5.8% 0.0% 0.0%

-508 (root) 4.6% 0.0% 0.0%

일치점 BL V 오차율 M 오차율 T 오차율
-4820 0.0% 1.9% 0.0%
-3839 0.0% 3.9% 0.0%
-2500 0.0% 1.4% 0.0%
-1754 0.0% 1.7% 0.0%
-1101 0.0% 1.1% 0.0%

-508 (root) 0.0% 1.8% 0.0%

Table 1 방법 1)에 의한 평균 오차율.

Table 2 방법 2)에 의한 평균 오차율.

일치점 BL V 오차율 M 오차율 T 오차율
-4820 2.5% 3.4% 0.0%
-3839 1.0% 4.8% 0.0%
-2500 3.0% 0.4% 0.0%
-1754 1.1% 0.5% 0.0%
-1101 9.0% 1.0% 0.0%

-508 (root) 0.0% 0.0% 0.0%

Table 3 방법 3)에 의한 평균 오차율.

일치점 BL V 오차율 M 오차율 T 오차율
-4820 3.4% 3.6% 0.0%
-3839 1.0% 4.0% 0.0%
-2500 3.0% 0.2% 0.0%
-1754 1.1% 0.4% 0.0%
-1101 0.1% 0.1% 0.0%

-508 (root) 0.0% 0.9% 0.0%

Table 4 방법 4)에 의한 평균 오차율.

Fig. 8의 V와 같이 하중부가점 수의 제한으로

계단 형상을 보이지만, T값은 스트랩의 전후 방

향으로 시험하중 부가 위치를 조절함으로써 모든

일치점에서 설계하중에 의한 T값과 시험하중에

의한 T값을 항상 일치시킬 수 있다. 따라서 시험

하중 산출 방법에 따른 차이를 그래프상에서 식

별하기 쉽지 않다.

위 Fig. 8부터 10까지 VMT 결과들을 그래프상

으로 정성적으로 비교하였다. 위 결과들의 정량

적인 차이를 파악하기 위하여, Table 1부터 4에

서 각 방법들에 대한 평균 오차율을 정리하였다.

Table 1부터 4까지의 결과를 살펴보면, 방법

1)은 V의 오차율은 0이나 M의 오차율이 다른 방

법들에 비하여 큰 편이며(특히 시험하중의 정확

도가 크게 요구되는 root 근처에서 상대적으로

크게 나타남), 방법 2)의 경우에는 M의 오차율은

0이나 V의 오차율이 상대적으로 매우 크게 나타

난다. 방법 3)의 경우에는 root에서 V와 M의 오

차율이 0이나 일부 지점에서 V와 M의 오차가

매우 크게 나타나고 있다. 방법 4)에 의한 결과

는 root에서 V의 오차율이 0이며, 전체적으로 V

와 M의 오차가 상대적으로 작게 나타나고 있다

(특히 시험하중의 정확도가 크게 요구되는 root

근처에서 양호하게 나타남).

따라서 위의 결과로부터 4)의 방법이 가장 적

절함을 알 수 있으며, KC-100 항공기의 피로시험

시험하중 산출에도 방법 4)를 적용하였다. 하지

만, 시험하중의 크기는 개별 항공기의 특성 및

시험하중부가 위치 등에 따라 달라지게 되므로

위의 4개의 방법을 모두 적용해보고 적합한 것을

선정하는 산출 과정이 필요한 것으로 판단된다.

또한 전기체 정적시험의 경우에는 매 시험하

중 조건마다 모든 일치점에서 통상적으로 2% 이

내의 오차율을 요구하므로, 이를 만족시키기 위

하여 필요한 경우에 각 시험하중 조건별로 스트

랩에 작용되는 하중의 크기를 약간씩 조정하여

요구되는 오차율 조건을 만족시켜야 한다. 즉, 방

법 4)를 그대로 적용하면 root에서 V의 오차율이

0이 나오는데, 만일 다른 곳에서 V나 M의 오차

율이 요구되는 오차율의 범위를 벗어나는 곳이

있다면, root에서 오차율이 0이 되지 않더라도

각 스트랩에서의 하중의 크기를 약간씩 조절하여

모든 일치점에서 요구되는 오차율의 범위 내에

들어오도록 하중에 대한 미세조정을 수행하여야

한다.
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4. 결 론

본 논문에서는 항공기 전기체 구조시험을 수

행함에 있어서 설계하중 VMT 데이터로부터 시

험하중을 산출하는 몇 가지 방법에 대하여 살펴

보고, 이를 KC-100 항공기 좌측 주익의 시험하중

산출과정에 적용하여 산출된 결과의 차이 및 특

성을 비교 분석하였다. 본 연구에서 살펴본

KC-100 항공기 좌측 주익의 경우에는 앞 절에서

살펴 본 4가지 방법중 ‘구간별 대표하중 선정 방

법(II)'에 의한 결과가 가장 적절한 것으로 판단

되었다. 하지만 이 방법이 모든 형식의 항공기에

대하여 항상 가장 적합한 방법이라고 결론을 내

릴 수는 없다. 이는 각 항공기의 형식에 따라 설

계하중의 특성이 다르고, 또한 선정된 스트랩의

수량 및 위치에 따라서도 시험하중 산출 결과가

다르게 나타나게 되므로, 본 연구에서 소개한 4

가지 방법에 대하여 모두 적용해보고 그 결과에

따라 적합한 방법을 선정하여야 한다. 또한 통상

적으로 전기체 정적시험의 경우에는 VMT 세 성

분에 대한 허용오차율이 매우 작으므로, 이를 만

족시키기 위해서는 개별 시험하중 조건별로 스트

랩에 부가되는 하중의 크기를 미세 조정하여 요

구되는 VMT 오차율을 모두 만족시키기 위한 시

험하중 조정과정이 추가로 요구된다.
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