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Ⅰ. 서 론

복합형 회전익 항공기는 장시간 및 장거리 운용을 

위해 주익, 로터, 동체 등과 같은 부품들의 최적 설계

가 필요하다. 엔진 혹은 임무 장비들의 경량화가 쉽

지 않기 때문에 많은 경우 동체에서 중량 최소화를 

목표로 설계를 수행하게 된다. 이에 중량의 감소를 

위해 동체의 외피를 가능한 범위까지 얇게 설계하고 

내, 외부 하중에 강건한 축 방향 보강재(stiffener)와 

횡 방향의 리브들로 구성한다. 따라서 적합한 항공기 

동체 설계 방법론의 구축이 필요하다.

이를 위해 많은 설계 방법들과 연구들이 수행되었

는데 크게 2가지 방법으로 분류된다. 첫 번째는 해석

적인 방법으로 항공기 설계 시 추세식 등을 이용하여 

정형화된 구조설계를 수행할 때 사용된다[1]. Ardema
[2]는 수송기 동체 구조에 대한 분석적인 설계 방법

을 제시하였다. 보강재가 부착되어 있는 일반적인 쉘

을 활용하여 수립된 추세 수식들을 제시한다. 이런 

추세식을 이용하는 방법은 실험결과들에 기반을 두

기 때문에 설계 결과의 타당성이 보장된다. 다만 형

상이 복잡해지거나 실험 결과가 적은 새로운 항공기 

형상에는 기존의 추세식을 적용하는 것이 어렵다. 따
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ABSTRACT

This paper describes an improved beam analysis for compound rotorcraft fuselage design.
The present beam approach is capable of analyzing fuselage composed of stiffeners using
equivalent layer methodology. Thickness of the skin and laminated layer approach are
suggested based on the unified beam formulation. The analysis which considers an equivalent
stiffener layer is performed for a fuselage with stiffeners and preliminary study about the
specification of stiffeners is conducted and compared by the results using the existing software.

초 록

본 연구에서는 복합형 회전익 항공기 동체의 설계를 위해 확장된 보 해석을 기술한다. 개발된 

보 접근 방법은 등가 보강재 층 방법을 사용하여 보강재로 구성된 동체의 해석이 가능하다. 통합 

정식화 보 이론에 기반하여 외피의 두께 및 적층 고려 방법을 제시하였다. 보강재가 고려된 동체

에 대해 등가 보강재 층 방법을 적용하여 해석을 수행하였고, 보강재의 제원에 관한 예비 연구 결

과를 도출하였으며 상용 프로그램을 이용하여 검증 및 비교를 수행했다.
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라서 많은 경우 두 번째 방법인 유한요소를 이용하

여 설계를 수행한다[3-6]. 동체의 특성상 얇은 외피를 

가지며, 주익에 비해 낮은 세장비로 인해 Euler-
Bernoulli 혹은 Timoshenko 정식화의 보 이론은 동

체 해석에 사용되기 부적합하다. 따라서 이러한 단점 

때문에 많은 경우 동체의 외피 부분은 쉘 형태로 모

사하게 되며 보강재 등을 보로 모사하여 해석을 수

행하게 된다. Grosvel[7]와 Buehrle[8]은 간략화된 스

케일의 항공기 동체를 고려하기 위해 Aluminium
Testbed Cylinder(ATC)를 구축하였고 고리 형태의 

프레임과 축 방향의 보강재로 구성하여 실험을 수행

하였다. 이 때 보와 쉘의 구성으로 유한요소 해석을 

수행하였다. 다만 동체의 설계 관점에서 보와 쉘 및 

3차원 요소를 이용하는 해석의 경우 계산에 소요되

는 시간이 많아서 설계에 적합한 방법이 아니다.
이러한 단점을 보완하기 위해 최근 Carrera[9]에 

의해 보강된 형태의 보 이론이 제시되었다. 얇은 외

피를 가지며 세장비가 짧은 보의 단면 변형을 고려하

지 못하는 기존의 정식화와는 다르게 Carrera[10]에 

의해 제시되는 보 이론의 경우 쉘과 유사하게 단면의 

변형을 예측하였다. 이를 Carrera Unified Formula-
tion(CUF)이라고 칭하여 이후 많은 연구자에 의해 

얇은 외피를 가진 구조물을 해석하는 데 이용되었다.
또한 Carrera[11] 경우 항공기의 동체 해석을 수행하

였으며 제시된 이론이 짧은 세장비에 해석에 용이함

을 보였다. 다만 동체 내부를 간략화하여 해석을 수

행했기 때문에 외피 두께 혹은 적층 형태의 구조물

을 고려한 세부적인 연구들이 추가적으로 필요하다.
따라서 본 논문에서는 1차원 보 해석인 CUF에 등

가 단층 및 보강재 층 기법을 추가 적용하여 해석을 

확장하였고 이를 통해 동체 설계에 적합함을 검증하

였다. 먼저 Carrera에 의해 제시된 예제에 대한 검증 

및 이를 기반으로 외피의 두께를 변형하며 해석을 수

행했다. 또한 최신 항공기 동체 설계 경향에 따라 복

합재의 고려가 필요하므로 Carrera[12,13] 연구를 참

고하여 복합재 및 적층을 고려 가능하게 강성행렬을 

수정하고 등가단층(Equivalent Single Layer, ESL)을 

적용하여 상용 프로그램과 비교 및 검증을 수행하였

다. 위의 과정들을 통해 검증된 방식을 기반으로 동

체 내부의 보강재를 설계하였고 이 때 T-형태의 보강

재를 등가 보강재 층(Equivalent Stiffened Layer) 방

법[14,15]을 적용하여 기존에 Carrera의 정식화의 한

계가 있던 부분을 보완하여 동체 해석을 수행하였다.

Ⅱ. 본 론

이 섹션에서는 좌표계의 정의 및 CUF 이론을 기

술한다. 이 때 복합재 등을 고려하기 위한 강성행렬의 

구성 방법 등을 소개한다. 또한 ESL 방법을 추가적으

로 기술하며 보강재를 등가 층으로 변환하는 방법을 

통해 기존 CUF 활용가능성의 확장을 고려하였다.

2.1 Unified beam formulation

2.1.1 CUF 좌표계 및 기본 개념 정리

CUF의 경우 다른 3차원 보 요소와는 다르게 회전 

각도에 대한 자유도는 수식에서 고려하지 않는다.
Fig. 1의 좌표계를 이용하여 변위 벡터는 식 (1)과 같

이 표현된다. 이 때 의 경우 구조물의 단면이다.

   
 (1)

응력과 변형에 대한 좌표계의 정의가 필요하다. 이

때 하첨자 의 경우 면내(in-plane) 방향을 의미하며 

하첨자 의 경우 면외(out-of-plane)로 정의한다. 이

러한 관계를 이용하여 응력과 변형에 대한 관계식을 

식 (2)에 나타내었다.

    
     



    
     

 (2)

또한 변형과 변위벡터와의 관계식의 경우 식 (3)과 

같이 표현된다. 이 때    미분 연산행렬이며 자

세한 사항은 Carrera[12]에 의해 정의되어 본 논문에

서는 설명을 생략한다.

    (3)

또한 식 (2)에 대하여 식 (4)와 같이 정의할 수 있다.

 
  

 (4)

이 때  는 물성치 계수 행렬이고 식 (5)와 같이 

정의된다.

























　



















































(5)

Fig. 1. Definition of the coordinates
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Carrera[13]의 경우 식 (5)의 물성치 계수 행렬에 

대해 적층 각도에 대한 추가 수식을 제공하나 본 

논문에서는 등방성과 이방성 두 경우에 대해서만 

고려하여 해석을 수행하였기에 물성 계수를 그대로 

대입하여서 사용하였다. 자세한 수식의 유도의 경우 

Carrera[13]에서 나타나 있음으로 본 논문에서는 생략

한다.

2.1.2 변위벡터 및 지배방정식 정의

CUF의 경우 변위벡터에 대한 정의가 쉘과 같은 

모사 가능함을 보여주게 된다. 식 (6)에서 볼 수 있

듯이 변위벡터의 경우 Fig. 1에서 정의하였던 것처럼 

단면은 x, z 평면에 있고 축 방향은 y로 정의가 된

다. 이 때 단면에 대해  차 형태의 다항식으로 확장

을 하고 이를 이용하여 단면의 거동을 모사한다. 이

에 대한 Taylor 다항식으로 표현하면 식 (7)과 같다.

     … (6)

  
 











  
 











  
 















(7)

지배 방정식의 경우 변위 기반임으로 가장 많이 

사용되는 가상일의 원리의 형태를 통해 수행된다. 식 

(8)에서 그 관계가 정의된다.

 



  

    (8)

여기서 는 변형 에너지, 는 외부 하중을 의

미한다. 이 때 변위벡터에 대한 식 (6)을 유한 요소 

방법에 적용하기 위해 축 방향으로 이산화되고 이는 

식 (9)와 같이 정의가 된다. 이 때 는 보 요소의 

형상 함수이며 CUF의 경우 주로 노드가 4개가 존재

하는 보 요소를 사용한다. 이를 기반으로  를 식 

(9)의 유한 요소 접근 방법으로 정리할 수 있고 정리

된 수식의 경우 식 (10)와 같이 강성행렬을 구성하게 

된다.

     

 

 

 (9)

  
  (10)

강성행렬의 의 위치에 3×3 형태의 핵심 강성 

요소(fundamental nucleus)가 위치하게 된다. 강성행

렬의 경우 식 (11)과 같이 도출되며 각 핵심 강성 요

소 적분식의 경우 Carrera[12]에 의해 유도되었다.
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(11)

2.2 적층 구조물 고려를 위한 ESL 기법

이전에 언급했던 바와 같이 동체 설계 시 중량의 

감소가 우선시 된다. 최근 복합재의 적층들이 진행이 

되면서 단일 층보다 얇은 다중 적층이 중량이 가벼

운 것뿐만 아니라 구조적으로도 강건하게 설계된다.
따라서 적층에 대한 해석 기법이 필요하며 이를 

Carrera[13]에 의해 CUF에 적용이 가능한 기법을 소

개되었다. 층별 적층과 등가 단층으로 가정하는 방법

을 나열하고 있는데 본 논문에서 적층 구조물을 고

려하기 위해 Carrera가 제시한 등가 단층 접근 방법

을 적용하였고 이를 기반으로 강성행렬을 구성하였

다. 층별 적층의 경우 식 (6), (7)과 같은 단면 모사 

다항식으로는 모사가 되지 않음으로 이 방법의 경우 

제외하였다. ESL 기법의 경우 Fig. 2에서 볼 수 있는 

것과 같이 적층 구조물의 각 물성을 이용해 층별로 

3×3 형태의 핵심 강성 요소(fundamental nucleus)를 

추출한다. 계산된 값의 경우 해당 노드, 그리고 요소

에 적용이 되어 최종적으로 모든 강성 행렬들이 합

쳐진 형태로 구축된다.

Fig. 2. Equivalent single layer
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2.3 등가 보강재 층 기법

Carrera[11]에 의해 수행 된 보강재를 고려한 동체 

해석의 경우 NASTRAN과 잘 일치하는 결과를 보였

다. 다만 본 연구를 진행하면서 Fig. 3과 같은 T-형태

의 보강재가 설계된 동체에 변위 예측을 수행하여 

상용 프로그램과 비교하면 Fig. 4에서 볼 수 있듯이 

변위를 옳게 예측하지 못하였다. 이에 Carrera[11]가 

제시한 Fig. 3과 같은 동체 단면은 추가적인 보완이 

필요하다.
따라서 본 논문에서는 기존의 CUF의 단점을 보완 

및 확장을 위해 Nemeth[14]에 의해 제시된 등가 보

강재 층 기법을 적용하였다. 이 기법의 경우 쉘에서 

사용되는 방법이며 평판에 반복적으로 보강재가 구

성이 되는 패널에 적용된다. Fig. 5에서 볼 수 있듯

이 T-형태의 보강재를 등가 층으로 변환하는 개념이

며 이를 통해 강성을 추정한다. 다만 본 논문에서는 

강성에 대한 유추가 아닌 구성 행렬(constitutive
matrix)를 도출하는 것에 주안점을 두고 이론의 일부

를 CUF에 적용하였다. Nemeth[14]는 쉘의 특성을 

고려하여 xy 평면의 3가지 종류의 변형 그리고 판의 

굽힘 변형 3가지, yz 평면 그리고 xz 평면에서의 변

형 2가지에 대한 총 8가지 변수에 대한 구상 행렬을 

Fig. 3. Cross section with T-shape stiffener

Fig. 4. Original CUF analysis for a T-shape
stiffener

Fig. 5. Equivalent stiffener layer

구성하였지만 CUF의 경우 변위에 대한 자유도만 존

재하며 판의 굽힘 변형에 대해서는 고려하지 않음으

로 식 (12)와 같이 행렬 일부만을 고려하였다.








































 

  

 











































 




 

(12)

식 (12)의 는 보강재의 탄성 계수이고, 의 경

우 등가 보강재 층의 넓이이다. 는 보강재 간의 간

격이다. 따라서 등가 층의 경우 사각형태의 넓이 임

으로 식 (12)의 


는 등가 층의 높이로 결정된다.

등가 층의 높이 를 구하기 위해 Nemeth[14]는 

식 (13)를 제시하였다. 식 (13)에서 균등한 보강재로 

변환이 되는 것을 가정하여 수식을 전개하게 되면 

식 (14)와 같이 도출된다. 이를 이용하여 등가 층의 

높이를 예측하였다.



 


   


(13)











  


　 (14)

의 경우 외피의 두께를 의미하며, 이때의 
 의 

경우 보강재 단면의 관성모멘트이다. 보강재의 단면 

관성 모멘트를 구하기 위해 Fig. 6에 전체 형상을 나

타냈으며 웹과 플랜지의 두 부분으로 구성된다. ,

, , 는 각각 웹과 플랜지의 너비, 높이이다. 또

한, 원점의 경우 보강재의 중점으로부터 , 만큼 

떨어져 위치하고 있다. T-형태의 보강재의 관성모멘

트를 구하기 위해 식 (15)를 이용하여 수행하였다.
의 경우 보강재의 단면적이다. 따라서 이를 통해 

도출된 두께를 해석에 적용하였다. 이를 기반으로 2.2
절의 ESL 기법에 추가 적용이 가능하게 구성하였다.
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Fig. 6. Cross section of a T-shape stiffener

  

  


 

 




  

    
 

(15)

Ⅲ. 수치 해석 결과

이 섹션에서는 CUF의 검증 및 동체 설계를 위한 

확장 방법이 적용된 다양한 경우에 대해 수치 해석을 

수행한다. 다음과 같은 순서로 해석을 진행하였다.
1) 본 연구에서 개선된 CUF 해석의 검증을 위해 

Carrera[16]에서 제시된 해석 결과와 비교 

2) 항공기 동체의 중앙부(central body) 설계를 목

표로 다양한 사례 해석 수행 

2-1) 외피의 두께 변화를 통한 해석의 정확도 

예측 수행

2-2) ESL 기법이 적용된 적층 형태의 동체 형

상 해석

3) 등가 보강재 층 기법을 이용하여 보강재가 설계

된 동체 형상 해석

- ANSYS를 이용하여 비교 수행

*) 단면 격자 구성

- 삼각 격자 사용 

- 격자 조건(quality): 0.9 이상

3.1 CUF 해석 비교

본 연구에서 개선한 CUF 해석의 정확성을 검증하

기 위해 Carrera의 해석 결과와 비교하였고 이 때 사

용된 수치값들의 경우 Table 1을 참고하였다. 이 단

계에서는 등방성 형태의 물성치를 가정하여 해석을 

수행하였고 양쪽 끝단의 고정된 구속조건을 부여하

였다. 하중의 경우 제시된 예제의 정중앙 점에 가해

졌고 결과의 경우 그 점이 포함된 단면의 영역에 대

해 비교했다. 다만 Carrera의 경우 좌표를 삭제한 형

태의 결과들만 제시하고 있어 경향성에 초점을 맞춰

서 비교를 수행하였다. Fig. 7에서 볼 수 있듯이 본 

연구에서 수행된 CUF의 4차 해석과 Carrera의 4차 

[Unit] Numerical
value

Length(L)  20

Diameter(d)  2

Thickness  0.02

Young Modulus  7.5×1010

Density   2,700

Poisson's ratio 0.33

boundary
condition

Fixed – Fixed

loading
condition

 5×105

 (0, L/2, d/2)

Table 1. Specification of an example [16]

해석이 변형이 일어나지 않은 원래 형상 대비 유사한 

것을 확인하였다. 11차 해석 역시 유사한 경향성을 

보임을 확인하였고 Carrera가 제시하는 정식화 방법

을 옳게 구현하였다고 판단하였다. 이 결과가 흥미로

운 이유는 차수가 높아질수록 쉘 해석과 결과가 유사

해진다는 것이다. Fig. 7(a)에서 볼 수 있듯이 Euler-
Bernoulli 보 이론 (EBT) 혹은 Timoshenko 보 이론

(TBT)의 경우 단면의 변형을 거의 예측하지 못하며 

이는 CUF의  1,2일 때로 볼 수 있다. 단면의 변

형은  3부터 나타나기 시작하고 11에서부터 정확

(a) Carrera [16]

1

(b) Present

Fig. 7. Comparison between the present result
and that by Carrera
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하여지는 것을 관측하였고 이후에는 변형의 정도가 

미미해진다. 따라서 이러한 결과에 근거로 하여 이후

에 수행할 해석에는  11로 고정하여 해석을 수행

하였다.

3.2 동체 설계를 위한 다양한 해석

3.2.1 해석 형상 선정

동체 해석을 수행하기 이전에 형상 선정이 수반되

어야 한다. 복합형 회전익 항공기 형상의 경우 고정

익 항공기와 같이 동체의 길이가 크지 않은 경우도 

존재할 수 있으므로 본 연구에서는 섹션 3.1에서 해

석한 10보다는 작은 5의 세장비를 가지는 원통형으

로 가정하였다. 이때 동체의 제원은 Table 2에 나타

내었다. 특히 외피의 경우 실제 운용되는 항공기들의 

두께가 1~2mm이므로 외피의 두께는 1mm로 설정하

였다. 그 외의 탄성 계수, Poisson 비, 밀도 등은 

Table 1과 동일하게 설정하였으며 구속 조건과 하중 

역시 Table 1과 동일하게 부여하였다.

3.2.2 외피 두께 변화 해석

Table 2에서 외피의 두께를 1mm로 설정하여서 동

체 해석을 진행하나 그 이전에 CUF가 다양한 두께

에 대해 정확한 예측이 수행되는지 확인이 필요하다.
그 이유 중 하나로 외피의 두께가 증가하면 리브 형

상으로 간주할 수 있기에 두께에 따른 경향성 해석

은 동체 설계를 위해서 선행되어야 한다. 따라서 해

석은 3가지 경우에 대해 수행하였고 Table 3에 해석 

별 외피의 두께를 나타내었다. 또한 ANSYS에서를 

이용하여 검증을 진행하였고 1mm인 경우에는 쉘로 

격자를 생성했으며 두께가 증가한 10, 20mm의 경우 

3차원 요소를 사용하였다.
Figure 8에서 볼 수 있듯이 ANSYS의 결과와 비교

하여 좋은 경향을 보임을 확인하였다. 먼저 두께가 

1mm인 경우, 집중 하중이 가해지는 부분을 기준으

[Unit] Numerical value

Length(L)  4.87

Diameter(d)  0.914

Thickness  0.001

Young
Modulus

 7.5×1010

Density   2,700

boundary
condition Fixed - Fixed

loading
condition

 (0, L/2, d/2)

Number of
Beam element

 11

Table 2. Specification of the fuselage

Case 1 Case 2 Case 3

Thickness[m] 0.001 0.01 0.02

Load [N] 5×103 1×105 1×107

Table 3. Cases for the skin thickness and loads

로 차이가 보이지만 전체적으로 경향을 잘 예측하는 

것을 볼 수 있으며 두께가 증가할수록 하중이 가해

지는 부분의 변위가 차이를 보이나 전체적인 경향은 

ANSYS와 거의 차이가 나지 않는 것을 확인할 수 있

다. 이를 통해 리브 해석도 충분히 가능함을 확인하

였다.

(a) Thickness: 1mm

(b) Thickness: 10mm

(c) Thickness: 20mm

Fig. 8. Comparison among cases in terms of
thickness of the skin
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3.2.3 ESL 기법이 적용된 적층 형상 해석

항공기에서 적층에 대한 고려가 필수적임으로 본 

연구에서는 ESL 기법을 이용하여 적층이 되어 있는 

동체 형상에 대해 해석을 수행하였다. 구속조건의 

경우 Table 2와 동일하다. 외피의 경우 기존과 동일

하게 등방성 알루미늄 합금을 사용하였다. 내부에 적

층 되는 물성치의 경우 이방성 탄소 에폭시(carbon
epoxy)를 사용하였고 물성치의 경우 Table 4에 정리

하였다. Table 5의 3가지의 사례 해석을 진행하였고 

내부 적층의 두께를 변경시키며 해석을 진행하였다.
이 때 외피의 두께는 1mm로 고정하여 해석을 수행

하였다.
Figure 9에서 볼 수 있듯이 5, 10mm의 경우 집중

하중이 발생하는 부분을 제외하고는 ANSYS와 같은 

변위를 예측하였다. 20mm의 경우는 집중하중 부분

을 포함하여 전체적인 변위가 ANSYS와 유사하게 예

측된다. 이때 ANSYS는 3차원 요소들로 모델링이 되

었는데 1차원 보 요소를 통해 예측된 CUF 결과와 

상당히 유사한 것을 확인할 수 있었다. 다만 5mm
집중하중이 가해지는 곳의 변위의 오차가 20% 정도

로 차이가 작지는 않지만 전반적인 변위의 경향은 

거의 동일하다. 또한 두께가 상승할수록 오차가 줄어

드는 경향을 보이며 1mm인 경우 오차가 1% 미만이

다. 따라서 ESL 기법이 적용된 CUF 해석이 비교적 

정확함을 확인하였다.

3.3 등가 보강재 층 기법을 이용한 동체 해석

3.3.1 해석 형상

동체를 설계할 때 보강재는 중량의 감소 및 강성

에 영향을 미치는 중요한 설계 요소 중 하나이다. 이

전 Carrera[11]에서도 보강재를 설계한 사례가 있지

만 Fig. 4에서도 볼 수 있듯이 외부에서 하중이 발생

되는 상황에 대해서는 기존에 구축된 정식화만으로

는 고려할 수가 없다는 한계가 존재하게 된다. 따라

서 본 연구에서는 이러한 한계를 극복하기 위해 등

가 보강재 층 기법을 적용하여 해석을 수행하였다.

 159   14   14 

 4.8   4.3   4.8 

 0.32  0.14  0.14

Table 4. Inner layer material properties

Case 1 Case 2 Case 3

Thickness [m] 0.005 0.01 0.02

Load [N] 2×105 5×105 2×106

Table 5. Cases for inner layer thickness

(a) Inner layer thickness: 5mm

(b) Inner layer thickness: 10mm

(c) Inner layer thickness: 20mm

Fig. 9. Comparison among cases in terms of
inner layer thickness

해석을 수행할 형상의 경우 Fig. 10에 나와 있으며 

이때 동체 내부에는 T-형태의 보강재로 구성되어 있

다. 물성치의 경우에는 보강재 역시 알루미늄 G합금

을 사용하였고 등방성으로 구성 행렬을 구축하였다.

Fig. 10. Fuselage with stiffener
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[Unit] Numerical value

Flange width [mm] 10

Flange height [mm] 3

Web width [mm] 31.1

Web height [mm] 3

Number of
stiffener EA 8

Table 6. Baseline of the T-shape stiffener

T-형태의 보강재에 대해 사례 해석을 하기 위해 초

기 형상을 정해줬고 이를 Table 6에 나타내었다. 구

속 조건과 하중의 경우 Table 1과 같게 부여하였다.

3.3.2 사례 해석

보강재의 개수, 너비, 높이 등의 설계 형상이 달라

지면 이는 동체의 중량 및 강건성에 영향을 주게 된

다. 따라서 이러한 영향성을 파악하기 위해 Table 7
에 주어진 변수들을 변경하며 해석을 수행하였다.
이때 는 보강재의 개수이다. 또한 보강재의 해석 

조건에 따른 등가 층의 높이도 기재하였다.
사례 해석의 경우 크게 3가지로 나눠서 해석을 수

행하였다.

1) 다른 변수들은 고정하고 보강재의 개수만 변화시  

키며 해석 수행 (Case 1)
2) 보강재의 개수는 8개로 고정하고 웹에 대해 높이  

및 너비를 조절하며 해석 수행 (Case 2)
3) 보강재의 개수는 8개로 고정하고 플랜지에 대해   

높이 및 너비를 조절하며 해석 수행 (Case 3)

Case
No.

     

1-1 10 3 3 31.1 4 3.40

1-2 10 3 3 31.1 8 4.41

1-3 10 3 3 31.1 12 5.12

1-4 10 3 3 31.1 16 5.68

2-1 10 3 3 10.1 8 1.49

2-2 10 3 3 50.1 8 6.93

2-3 10 3 1 31.1 8 3.38

2-4 10 3 5 31.1 8 5.00

3-1 20 3 3 31.1 8 4.84

3-2 5 3 3 31.1 8 4.05

3-3 10 1 3 31.1 8 3.85

3-4 10 6 3 31.1 8 5.03

Table 7. Cases for equivalent stiffened layer for
a fuselage with stiffeners

Figure 11에서 볼 수 있듯이 Case 1의 경우 ANSYS
와 유사한 변위 경향을 보였다. Case 3의 경우 역시 

ANSYS 와 유사한 경향을 예측하였다. Case 2의 경

우 웹의 높이와 너비에 대한 사례 해석을 수행하였

는데 변위 예측의 범위 폭이 가장 넓었다. 다만 웹이 

높이가 너무 작게 되면 ANSYS의 해석보다 과도 추

정을 하게 되고 웹의 높이가 높게 되면 과소 추정을 

한다. 이 때 Case 2-1의 경우 12%의 오차를 보이며,
Case 2-2의 경우 6.8%를 보였다. 다른 사례들이 평균 

5% 이하의 정확도를 보이는 것에 반해 오차가 약간 

높지만, 설계 관점에서는 충분히 사용할 수 있으며 

전체적인 경향은 잘 추정된다. 플랜지의 경우 거의 

ANSYS의 결과와 유사하게 예측을 한다. 전반적으로 

보강재가 있는 동체의 변위에 대해 좋은 예측 결과

를 예측하였다. 따라서 본 논문에서 제시한 방법을 

통해 CUF가 동체의 설계확장에 활용될 수 있음을 

확인하였다.

Ⅳ. 결 론

본 논문에서는 동체의 효율적인 설계를 위하여 보 

요소인 CUF를 개발하고 해석을 수행하였다. 먼저 

Carrera에 의해 제시된 단순한 원통형 보에 대해 해

석을 수행하였고 유사한 경향을 도출하였다. 이 때 

구축된 CUF를 기반으로 복합재 적층을 고려할 수 

있게 확장하였다. 적층의 두께가 작으면 집중하중이 

가해지는 부분의 변위 오차가 두께가 있는 경우에 

비해 상대적으로 높았으나, 전체적인 경향은 상용 프

로그램과 동일하여 잘 추정한 것으로 관측되었다. 또

한, 보강재가 있는 형상을 기존 방법을 이용하게 되

면 변위가 상용 프로그램과 비교해서 오차가 많이 

발생함뿐만 아니라 전반적인 경향도 다르게 나타남

을 확인하였다. 이를 보완하기 위해 본 논문에서 제

안되는 등가 형태의 보강재 층 기법을 적용하였고 이

를 통해 집중하중이 가해지는 위치의 변위가 3차원 

해석과 비교했을 때 10% 이하의 오차를 보이는 것을 

확인하였다. 따라서 CUF를 기반으로 한 1차원 보 접

근 방법이 기존의 쉘 혹은 3차원 요소들로 설계가 

되었던 동체 설계에 적용이 가능함을 확인하였다.
추후 연구에서는 원통 형태의 동체뿐만 아니라 회

전익 항공기와 같이 기하학적으로 복잡한 동체 형상

에 적용하여 동체 해석 및 설계의 범위를 확장할 예

정이다.
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y-
ax
is

(a) Case 1-1 (  4) (b) Case 1-2(  8) (c) Case 1-3(  12)

(d) Case 1-4 (  16) (e) Case 2-1 (  10.1) (f) Case 2-2 (  50.1)

(g) Case 2-3 (  1) (h) Case 2-4 (  5) (i) Case 3-1 (  20)

(j) Case 3-2 (  5) (k) Case 3-3 (  1) (l) Case 3-4 (  6)

Fig. 11. Comparison among cases in terms of parameters of the stiffener
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