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ABSTRACT

Modern advanced-turboprop propellers are required to have high structural strength to

cope with the thrust requirement at high speed. The high stiffness and strength

carbon/epoxy composite material is used for the major structure and skin-spar-foam

sandwich structural type is adopted for advantage in terms of the blade weight. As a

design procedure for the present study, the structural design load is estimated through

investigation on aerodynamic load and then flanges of spars from major bending loads and

the skin from shear loads are sized using the netting rule and Rule of Mixture. In order

to investigate the structural safety and stability, stress analysis is performed by finite

element analysis code MSC. NASTRAN. It is found that current methodology of composite

structure design is a valid method through the static structural test of prototype blade.

초 록

깃끝단 후퇴각을 가지는 현대 터보프롭 항공기의 최신 프로펠러는 고속으로 비행할 수

있는 추력을 얻기 위해 구조적으로 높은 강도가 요구된다. 본 연구에서는 프로펠러 구조 설

계 시 고강도 및 고강성의 특성을 지닌 카본/에폭시 복합재료가 적용되었으며, 경량화를

위하여 스킨-스파-폼 샌드위치 구조 형태를 채택하였다. 구조 설계를 위한 구조 하중은 블

레이드에 작용하는 공력하중을 분석하여 결정하였으며, 스파 플렌지는 굽힘 하중을 담당하

고 스킨은 전단 하중을 담당하도록 복합재료 설계 개념을 반영하였다. 구조 안전성을 평가

하기 위하여 상용 유한 요소 해석 코드인 나스트란을 활용하여 구조 해석을 수행하였다. 시

제품 블레이드의 구조 시험을 통하여 적용된 구조설계 방법론이 적절함을 확인하였다.
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Ⅰ. 서 론

프로펠러는 엔진 구동에 의해 다량의 공기에

운동량 변화를 주어 추력을 발생시키는 추진 장

치로서 그 특성상 중저속 이하에서 높은 추진효

율을 나타내며 초기 항공기 추진 장치로 많이 사

용되었다. 타 추진기관에 비해 저속에서 높은 추

진 효율을 나타내기 때문에 경제적이므로 최근

다시 관심 대상으로 전망되어 국외를 중심으로

연구 중이다. 항공기 공력 설계 기술, 구조 설계

기술 및 경량 고강도 복합재 적용 기술이 발달되

면서 경량화 및 성능 극대화로 에너지 절감을 위

해 중소형 여객기는 물론 대형 여객기의 추진기

관도 터보 프롭의 진보 형태인 프롭팬 등으로 대

체될 전망이다[1~3]. 따라서 최신 복합재 설계 기

법을 적용하여 고속에서 작동될 수 있도록 여러

개의 프로펠러 블레이드가 장착되었을 때 높은

응력을 견딜 수 있는 고강도 블레이드 설계 기법

개발이 중요한 연구 분야이다. 본 연구에서는 공

력설계된 최신 프로펠러 블레이드에 대하여 복합

재 구조 설계를 수행 하였다. 고강도 및 고강성

의 특성을 지닌 카본/에폭시 복합재료를 적용하

였으며 경량화를 위하여 스킨-스파-폼 샌드위치

구조 형태를 채택하였다. 정적 구조 해석 및 시

험을 통해 구조 안전성과 구조설계 방법론의 적

합성을 확인하였다.

Ⅱ. 본 론

2. 최신 프로펠러 블레이드

2.1 프로펠러 블레이드 공력설계

항공기의 운용영역에서 순항영역이 가장 많이

차지하므로 본 연구에서의 프로펠러 설계점은

17000ft, 순항조건으로 설정하였다. Table 1은 프

로펠러 설계점 입력변수 값들을 나타낸다.

본 연구에서는 Hamilton Standard 프로펠러

블레이드 에어포일 HS1 계열을 적용하였으며 프로

Parameters Values

Blade Airfoil HS1

Consumed Power(HP) 2150

Diameter(ft) 13.38

Design Velocity(m/s) 142

Number of Blades 8

Propeller RPM 980

Table 1. Design Point for Propeller

Fig. 1. Designed Propeller

펠러 형상 설계 및 성능해석을 위해 프로펠러에

적용되는 익형 해석은 아음속 정상유동의 익형

주위 비점성과 경계층을 포함하는 점성영역이 결

합된 유동을 해석할 수 있는 Xfoil을 1차적으로

이용하였다. Xfoil은 날개 끝단의 압축성 효과가

나타나는 영역에서의 적용은 어려우므로 최신 프

로펠러 형상은 전산유체역학을 이용한 공력 특성

분석을 통하여 설계조건의 만족 여부를 판단하는

방법을 적용하였다. 프로펠러 설계를 위해 와류-

깃요소 이론에 기초한 Adkins의 방법을 이용하

였다. 설계된 프로펠러 블레이드는 깃 끝단 후퇴

각이 적용된 형상이 아니므로 형상정보에 깃 끝

단 후퇴각을 적용하여 최종 형상을 도출하였다.

Fig. 1은 깃 끝단 후퇴각이 적용된 최종 설계된

프로펠러 형상을 보여준다[4].

2.2 프로펠러 블레이드 공력특성

본 연구에는 전산유체역학을 이용한 해석을 위

해 상용 CFD 코드인 FLUENT 12.0.16을 사용하

였으며 MRF(Multiple Reference Frame)기법을

적용하여 공력 특성을 해석하였다.

Fig. 2. Thrust Per Blade
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Figure 2는 전산유체역학을 이용한 해석 결과

로 피치각 별 전진비에 따른 블레이드에서 발생

하는 추력을 나타낸다. 전진비 2.5, 피치각 53.18

도에서 블레이드에서 가장 큰 추력이 발생하는

것을 알 수 있다. 추력이 가장 크게 발생 하는

것은 블레이드의 흡입면과 압력면의 압력차가 크

다는 것을 의미하며 가장 큰 변위를 발생하는 조

건임을 알 수 있다[4].

3. 구조설계 및 해석

3.1 구조설계

프로펠러 블레이드 설계 요구 조건으로부터 공

력설계 결과와 공력 하중을 검토하여 구조 설계

를 위한 하중을 정의하게 된다. 구조 설계 하중

정의가 완료되면 유사 구조 형상을 이용하여 구

조 설계를 수행한다. 이와 같이 설계된 구조의

안전성 판단을 위해 선형 정적 해석을 수행하여

응력 분포 및 변형량을 검토하고, 국부 좌굴 해

석, 고유 진동수 해석을 통해 구조 안정성을 검

토한다. 최종 설계 확정된 결과에 대해 설계 요

구 조건 만족 여부를 검토하여 구조 안전성 및

안정성을 확인하고 설계를 확정하게 된다. Fig. 3

은 구조 설계 및 해석 절차를 나타낸다.

실제 프로펠러 블레이드 개발을 위해서는 블레

이드에 가해지는 큰 힘인 원심력에 의한 공력하

중을 적용하여 구조설계를 하는 것이 타당하나

본 연구에서는 검증을 위한 시험의 제한으로 프

로펠러 블레이드의 구조설계 방법론의 적합성을

확인하기 위하여 원심력에 의한 공력하중 값 보

Fig. 3. Structure Design and Analysis Procedure

다 낮은 외력에 의한 공력하중 값을 적용하여 구

조설계를 하였으며 구조시험을 통해 구조설계 방

법론의 적합성을 확인 하였다.

복합재 적용 프로펠러 블레이드 구조 설계 개

념은 단순 설계 방법으로 초기 설계를 수행한 후

혼합 설계 방법으로 보완하였다. 단순 설계 방법

(Netting Rule)에 의한 설계 개념은 하중 방향으

로 적층된 섬유만이 그 하중을 담당하며, 다른

방향으로 적층된 섬유는 강도에 기여하지 않는다

고 가정하는 방법으로서 초기 개념 설계에 유용

하다. 스파 플랜지의 두께는 안전율 3을 고려하

여 플랜지의 폭을 고정한 상태에서 두께를 예측

하였다. 0° 층 섬유가 플랜지에 작용하는 모든 하

중을 받는다고 가정하여 식(1)의 조건을 만족하도

록 설계하였다. 이 때 스파 플랜지는 복합재료에

보다 취약한 압축 강도를 기준으로 설계 하였다.






 ±  ≤ 




  (1)

여기서, 는 축하중, 는 단면적, 는 굽힘

모멘트, 는 단면 2차 관성 모멘트,  는 인장

강도, 는 압축강도, 는 안전율을 의미한다.

초기 구조 설계 결과를 혼합 설계 방법(Rule of

Mixture)에 의하여 수정 설계 하였다. 혼합 설계

방법은 복합재료 설계시 하중 방향과 다른 방향

으로 적층된 섬유도 원래 강도의 10%가 하중 방

향에 기여한다는 이론으로서 보다 경량화된 설계

개념이다. 초기 설계에서 결정된 0° 방향 섬유에

방향 섬유를 보완하여 최종 설계 결과를 도출하

였다. 혼합 설계 방법에 의한 설계 결과는 준등

방성(Quasi isotropic) 설계로서 복합재료 해석시

에 일반 균일한 강체처럼 취급할 수 있고 복합재

료의 성형시에 발생하는 재료의 비틀림 등의 변

형을 방지할 수 있는 장점을 지니고 있다. 각 단

면의 형상은 초기 구조 설계를 그대로 유지하여

CCD 프로그램을 이용하여 적층판 해석을 수행하

였다. 적층판 강도해석 프로그램 CCD는 고전적

층판이론(Classical laminate theory)을 이용한 구

조 해석 프로그램으로서 적층 순서와 재질의 물

성치를 입력 자료로 하여 적층판의 등가 탄성 계

수를 계산한다. 계산된 등가 탄성 계수를 이용하

여 초기 구조 설계 결과를 수정 설계 하였다. 블

레이드의 스킨은 스파 플랜지 설계 결과를 바탕

으로 상하면 스킨 부위에 작용하는 전단흐름을

고려하여 식(2)을 이용하여 적층수를 결정하였다.

   


  
   



  
   (2)
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Fig. 4. Section view of the blade structure

여기서 qi는 y방향 성분 합, Qz는 z방향 성분의

합, Iz, Iy, Iyz는 단면 2차 관성 모멘트이다[6].

프로펠러 블레이드 구조 설계 시 적용된 복합재

료는 항공기에 많이 사용되는 고강도 및 비강성

이 높은 특성을 갖는 카본/에폭시(Carbon/Epoxy)

복합재료가 선택되었다. 구조 설계를 위한 기본

구조는 스킨-스파-폼 샌드위치(Skin-Spar-foam

sandwich) 구조 형태로서 이는 최근 항공기 날개

이외에도 프로펠러 블레이드, 풍력 발전 블레이

드 구조 설계 방안으로 다양하게 적용되고 있는

방법이다[7,8]. Fig. 4는 Dowty R408 프로펠러 블

레이드 단면의 구조 개념 형상을 나타낸다.

프로펠러 블레이드의 스파 플랜지(Flange)는 블

레이드 앞전에서 30mm 위치이며, 뒷전에서

50mm 위치로 모든 구획은 동일하게 하였다. 이

는 제작 측면에서 보다 용이하게 적층하기 위해

Material Properties
Carbon

/epoxy

Polyurethane

foam

Longitudinal

Modulus(MPa)
140,000 60.86

Transverse

Modulus(MPa)
10,000 59.86

Shear Modulus(MPa) 5,000 19.12

Longitudinal Tensile

Strength(MPa)
1,500 2.63

Longitudinal

Compressive

Strength(MPa)

-1,200 1.41

Transverse

Compressive

Strength(MPa)

-250 2.49

In Plane Shear

Strength(MPa)
70 1.41

Poisson Ratio 0.3 0.2

Density(g/cm3) 1.5 0.03

Thickness(mm) 0.125 -

Table 2. Material Properties

Fig. 5. Configuration of Spar

Station Spa flange

Station 1 [ (±45,04,90)10 ]s

Station 2-1 [ (±45,04,90)6,±45,03 ]s

Station 2-2 [ (±45,04,90)4,±45 ]s

Station 3-1 [ (±45,04,90)3,±45,0 ]s

Station 3-2 [ (±45,04,90)2,±45,02 ]s

Station 4-1 [ (±45,04,90)2 ]s

Station 4-2 [ ±45,04,90 ]s

Station 5-1 [ ±452,0,90,±452 ]s

Station Skin

Station 1~5-1 [ ±452,0,90,±452 ]s

Station 5-2 [ ±452,0 ]s

Table 3. Thickness Distribution of Spar and
Skin along Blade Radius Station

동일한 위치를 선정하였으며 블레이드 길이 방향

으로 적층수를 감소시켜 경량화되도록 구조 설계

를 수행하였다. 내부에 적용된 폼은 스파의 웹을

대신해 주는 구조로 회전체 구조물인 블레이드의

진동 감쇠 기능을 해주는 소재이다. Table 2는 구

조 설계에 적용된 재료의 기계적 물성치를 나타

낸다[9].

경량화 설계를 위해 블레이드 뿌리 부위 적층

수를 더욱 증가시키고 각 스파 영역을 세분화하

였다. 구조 형태는 전연 부위 접합 성능을 향상

한 구조 형태를 적용하였다. Fig. 5는 세분화된

스파 위치를 보여주고 있다.

Table 3은 구조 설계를 통한 각 영역별 스파

및 스킨의 적층수를 보여주고 있다.

3.2 구조해석

3.2.1 공력하중

본 연구에서는 구조 설계를 위해 블레이드에

발생하는 최대 하중 조건을 적용하였으며 유동해

석을 통한 공력 하중을 구조해석에 직접 적용하

기 위해 유동-구조 연성해석을 수행하였다[5].

Figure 6은 연성해석에 사용된 블레이드 표면
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Fig. 6. Mesh for Fluid-Structure Analysis

(a) (b) (c) (d)

Fig. 7. Translation of Aeroload for Structure
Analysis(Pressure Surface : (a)CFD,

(b)FEM, Suction Surface:(c)CFD,
(d)FEM)

격자를 나타낸다.

Figure 7은 유동해석 결과인 블레이드 표면

정압 값이 구조해석에 분포하중으로 블레이드 표

면에 적용된 것을 보여준다. 본 연구에서는 유동

해석과 구조해석에 사용되는 격자가 같으므로 유

동해석 격자와 구조해석 격자의 차이로 인한 하

중변환 과정이 필요 없으므로 하중전달 과정에서

압력값 보간에 의한 오차는 없다.

3.2.2 정적구조해석

블레이드 구조 설계 결과에 대하여 상용 유한

요소 해석 코드인 MSC/PATRAN, NASTRAN을

이용하여 구조 안전성을 검토하였다[10]. 구조 해

석은 응력, 변위, 좌굴 및 고유 진동수 해석을 통

해 구조 설계 결과의 적합성을 확인하였다. 하중

조건은 블레이드에 가장 큰 하중이 발생하는 피

치각인 53.18도로 정의하였다. Fig. 8 ~ 12는

53.18도에서의 구조 해석 결과를 나타낸다. 블레

이드의 선형 정적 해석 결과 스킨의 최대 압축

응력은 84MPa 이며, 인장 응력은 90MPa 로 확

인되었다. 스파 플렌지의 압축 응력은 74MPa, 인

장 응력은 69MPa로 검토되었다. Fig. 8, 9는 블레

이드의 스킨, 스파 응력 분포를 나타낸다.

Tsai-Wu 파손 이론에 의한 안전율 검토한 결

과 1 이하이면 안전한데 스킨은 0.4로 확인되었

으며 스파는 0.3으로 검토되어 충분한 안전율을

확보한 것으로 확인되었다. Fig. 10 ~ 11은 스킨

Fig. 8. Spanwise Stress Distribution of
Skin(1st Ply)

Fig. 9. Spanwise Stress Distribution of

Spar(23th Ply)

Fig. 10. Tsai-Wu Skin Safety Factor Analysis

Fig. 11. Tsai-Wu Spar Safety Factor Analysis
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Fig. 12. Displacement Analysis

Fig. 13. Campbell Diagram

및 스파의 안전율 검토 결과를 나타낸다.

변형 해석 결과는 42mm로 블레이드 끝단 부

위에서 확인 되었으며 전체 응력을 검토한 결과

충분히 안전율을 확보한 구조로 설계되었음을 확

인하였다. Fig. 12는 변형 해석 결과를 나타낸다.

3.2.3 고유진동수 해석

고유진동수 해석을 통해 Campbell 선도를 검토

하였다. 본 연구 단계에서는 프로펠러 설계점 영

역의 회전수를 분석하여 고유 진동수 해석을 수행

하였다. 가진 주파수인 3배와 4배 회전주파수

Line 사이에서 3배 주파수 5% 상한 값과 4배 주

파수 5% 하한 값의 범위가 수직 안전범위이고

Off-Frequency 한계를 1%로 할 때 회전수(N)의

좌, 우 1% 영역인 N*0.99~N*1.01이 수평 안전범위

이며 이들이 만드는 마름모꼴 영역이 안전영역이

되므로 설계점 980RPM에서 공진에 대한 안전성

이 확보된 것으로 확인되었다. Fig. 13은 고유 진

동수 해석을 통해 Campbell 선도 검토 결과이다.

4. 구조 시험

4.1 정적 구조 시험

블레이드 제작을 위해 GFRP 몰드를 제작하였

다. 상, 하면 몰드에 이형재를 도포한 후 구조 설

계 결과를 반영하여 블레이드 스킨 및 스파를 적

층하고, 내부에 우레탄 폼을 적용한 후 두 몰드

를 결합하여 상, 하면 블레이드가 접합되도록 하

였다. Fig. 14는 제작된 복합재 블레이드 형상을

나타낸다.

블레이드에 작용하는 분포하중은 시험 시 하중

적용이 용이하게 블레이드 길이 방향으로 3 부분에

작용하는 집중하중 형태로 모사하여 적용하였다.

작용점에서의 하중 크기는 Fig. 15에 나타낸 바

와 같이 분포 하중에 의한 모멘트 선도에 근접하

도록 각각의 작용점에서의 하중 크기를 설정하였

다. Table 4에 하중 작용점의 위치와 하중 크기

Fig. 14. Manufactured Composite Blade

Fig. 15. Static Strength Test Load

Loading point A B C

Loads(kgf) 200 300 160

Table 4. Applied Test Load

Fig. 16. Static Strength Test
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Item Analysis Test

Tip displacement(mm) 42 44

Upper and lower surface
strain

at A point(μS)

-56 -67

+221 +236

Upper and lower surface
strain

at B point(μS)

-109 -129

+191 +211

Upper and lower surface
strain

at C point(μS)

-273 -297

+560 +583

Table 5. Comparison of the Strain Analysis
and Test

를 정리하였다. A, B, C 지점은 블레이드 뿌리지

점에서 각각 0.9, 1.2, 1.5m 지점을 나타낸다.

Figure 16은 블레이드 정적구조시험을 나타낸

다. 블레이드 정적 구조 시험을 위하여 스트레인

게이지는 블레이드 상하면에 각각 3 지점씩 총 6

지점에 부착하였다. 스트레인 게이지 부착 후 구

조 시험 장비에 고정된 바이스에 블레이드를 고

정하고, 유압식 구조 하중 시험 장비를 구동하여

3 지점에 Table 4에 명시한 하중을 적용하였다.

하중은 블레이드 뿌리 부위에서 가까운 곳부터

순차적으로 적용하였다. Table 5는 블레이드 끝단

변위 및 변형율에 대한 선형 정적 해석 값과 시

험 값을 나타낸다.

해석 값과 시험 값의 오차가 10% 이내로 나타

나고 있으며 오차의 원인은 블레이드 제작 시 수

적층하여 적층각이 정확하지 않은 부분이 있었을

것으로 판단된다.

4.2 고유진동수 시험

회전체 구조물에서 중요성이 대두되는 진동 문

제를 해석하기 위해 제작된 복합재 블레이드의

고유 진동수를 측정하여 엔진 회전에 의한 가진

상태에서 블레이드의 고유 진동수가 겹치지 않아

공진의 위험이 없음을 확인해야 한다. Fig. 17은

제작된 블레이드에 대한 고유진동수 시험 과정을

나타낸다.

고유 진동수 측정을 위해 뿌리 부분이 고정된

블레이드에 가속도계를 부착하고 충격망치를 이

용하여 충격을 가한 후 데이터 획득장치를 통해

고유 진동수를 획득하였다. Table 6은 유한 요소

해석 결과와 시험 결과를 비교한 것이다. 시험

결과 제작된 블레이드의 고유 진동수는 85Hz로

이론 해석값보다 다소 높게 측정되었지만 비교적

잘 일치함을 확인하였다.

종합적인 블레이드 구조물의 안전성을 평가 시

Fig. 17. Natural Frequency Test

Mode shape Analysis(Hz) Test(Hz)

First flap mode 79 85

First lead-lag mode 126 135

Table 6. Comparison of the Natural

Frequency Analysis and Test

구조 설계에 적용된 안전계수는 1.5가 적용되었

다. 설계하중에 안전율 1.5를 고려하여 극한하중

을 구하고 이를 바탕으로 설계를 수행하였다. 구

조 시험 하중 또한 안전계수 1.5가 적용된 값을

사용하였는데 구조 시험 과정 및 최종 구조 시험

후 블레이드를 조사한 결과 균열이나 접착 부위

에서의 국부적인 파손이 발견되지 않았다. 따라

서 구조 시험용으로 제작된 블레이드는 극한하중

에서 파손되지 않는 것을 확인하였으며 구조설계

방법론이 적절함을 확인하였다.

Ⅲ. 결 론

본 연구에서는 공력설계을 통한 최신 프로펠러

블레이드에 대해 구조 설계를 수행하고 정적 구

조 해석 및 시험을 통해 구조 안전성을 검토하였

다. 블레이드 구조 설계 시 고강도 및 고강성의

특성을 지닌 카본/에폭시 복합재료가 적용되었으

며, 경량화를 위하여 스킨-스파-폼 샌드위치 구조

형태를 채택하였다. 블레이드 끝단 변위 및 변형

율에 대한 선형 정적 해석 값과 시험 값 비교 시

약 10%의 차이가 발생하는데 이는 블레이드 제

작 시 수적층하여 적층각이 정확하지 않은 부분

이 있었을 것으로 판단된다. 고유진동수 시험 결

과 제작된 블레이드의 고유 진동수는 85Hz로 해

석 값 보다 다소 높게 측정 되었지만 비교적 잘

일치함을 확인하였으며 구조 시험 과정 및 최종
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구조 시험 후 블레이드를 조사한 결과 균열이나

접착 부위에서의 국부적인 파손이 발견되지 않아

구조설계 방법론의 적합성을 입증하였다. 향후

검증된 구조설계 방법론을 이용하여 원심력이 적

용된 구조설계 및 동적 시험을 수행할 예정이다.
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