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서    론1. 

태양광 무인기는 공력 구조 추진 태양광 발전시스템  , , , , 

제어시스템 등 다양한 설계 제작의 요소들이 최적 설

계에 반영된다 그 중 무인기 기체 구성 중에서 가장 . 

큰 비중을 차지하는 주 날개는 날개 상부에 태양 전지

판의 배열이 최대화 할 수 있는 날개 면적으로 설계가 

제한되기 때문에 날개의 경량화는 무엇보다도 중요한 

요인이 된다.[1, 2]. 

복합재를 주요 소재로 제작하는 무인기의 경우에는   

소재의 특징 중 하나인 직조 방향에 따른 적층으로 기

계적 물리적 성질이 달라진다, .

탄소섬유 강화 복합재료의 경우 섬유방향과 그 직각   

방향과는 강성도가 약 배 정도 달라질 만큼 이방성20

특성을 가지고 있기 때문에 구조 자체에 (anisotropic) 

요구되는 강도나 강성을 변화시킬 수 있으므로 적절한 
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Abstract 

  In our preceding study, we reported that the use of light, composite-material wings in long-endurance 
Solar-Powered UAVs is a critical factor. Ribs are critical components of wings, which prevent buckling and 
torsion of the wing skin. This study was undertaken to design and manufacture optimal composite ribs. The ribs 
were manufactured by applying laminated-layer patterns and shapes, considering the anisotropic properties of the 
composite material. Through the finite element analysis using the MSC Patran/Nastran, the maximum load and 
the displacement shape were identified. Based on the study results measured by structural tests, we present an 
optimal design of ribs.

초  록

  선행 연구 개발을 통하여 장기 체공 태양광 무인기 복합재 날개의 경량화는 매우 중요한 요소임을 
확인하였다. 날개 외피의 좌굴 방지와 비틀림 방지 역할을 하는 구조물인 리브는 날개의 구성 요소 중에
필수적이다 본 연구는 최적의 복합재 리브를. 설계 제작하기 위하여  , 복합소재의 이방성 특성을 고려한 
다양한 적층 패턴 적용 및 형상에 대하여 리브를 제작하였고 을 이용한 유한요소 . MSC. Patran/Nastran
해석을 통하여 최대 하중 및 변위 형상을 확인하였으며 구조 시험을 통하여 측정된 시험 결과를 바탕, 
으로 최적의 리브를 제시하였다.
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섬유 방향을 선택하면 최적의 경량화된 효율이 높은 

구조로 만들어 낼 수 있다[3].

본 연구에 앞서 시험비행을 수행했던 태양광 무인기   

시제 호기는 기존의 발사 형태로 제작되었던1, 2 (balsa)  

무인기와 차별하여 전 기체를 복합소재 일체성형RC

방식으로 자체 제작하였고 기존의 동급 (co-curing) , 

무인기보다는 이상 경량화를 이루었다36.1% [1, 4].

또한 일반적인 무인기의 경우 날개의 구조 강도는 , 

스파 가 주요 강도를 담당하고 있기 때문에 리브의(spar)  

중요도가 무시될 수 있다고 볼 수 있으나 외피의 좌굴,  

방지와 비틀림의 방지 역할을 하는 구조물인 리브를 

날개 전체 단면에서 발생하는 압력 분포를 각각의 리브 

위치에 구조 하중으로 구분하여 적용해보면 날개에 적

용된 최고 하중에 준한 강도의 리브를 똑같이 적용한 

기존의 날개보다 날개 각 리브 위치에 각각의 다른 하

중이 적용되는 것을 고려하여 효율적으로 적용된 복합

재 리브를 적용한 경량 날개를 제작하고자 하였다.

이를 위해 본 연구는 똑같이 적용된 정형화된 리브  

를 형상 및 적층 패턴(rib) (lay-up orientation)의 변화

등 다양한 복합재 리브를 제작하여 유한요소해석 및 

구조 시험을 수행하고 결과를 비교하였다.

본 론2. 

개 요  2.1  
  일반적으로 날개에 적용된 에어포일 형상의 (airfoil) 

리브를 각 날개의 공력 값과 안전계수를 고려하여 각 

리브가 위치한 지점의 공력 값을 산출할 수 있게 된다.  

같은 형상과 하중을 기준으로 제작된 리브의 강도는   

날개에 적용된 최고 공력 하중 위치의 리브 강도가 전

체 똑같이 제작 적용 된다. 

여기에 각각의 리브 위치에 각기 다른 공력 값이 적  

용됨을 착안하여 날개의 리브 각 위치마다 최적의 하

중 값을 견디는 리브를 적용하면 다양한 형태의 리브

가 구조적으로 위치할 수 있다. 

이는 앞서 언급하였듯이 일괄적인 최대 하중 강도의   

각각의 리브 자체 하중을 보완하여 좀 더 경량화 할 

수 있는 계기가 될 수 있고 경량 날개 제작을 위한 하

나의 대안으로 제시할 수 있다. 

또한 항공기에서는 리브의 형태나 무게의 영향보다   , 

주요 구조 부재인 스파에 집중적으로 강도를 고려하면 

되었으나 소형 무인기의 경우는 경량화가 가장 우선시,  

되어야 할 부분이기 때문에 불필요한 강도의 리브를 

모두 같은 형태로 적용하는 것보다 각 날개에 적용된 

공력 하중에 맞는 강도를 가진 다양한 형태의 리브를 

적용함으로써 주어진 각 리브의 하중 값에 최적의 리

브를 적용하는 것이 본 연구의 의의라 할 수 있다. 

날개 리브 샘플제작2.2 
  본 연구에서는 추가적인 날개 연결이 용이하도록 직

사각형 형태의 날개로 제작함으로 인하여 리브는 동일

한 형상을 가지고 있다[5, 6].

특히 복합재 성형 제작 특징인 일체성형 방법을 고안   , 

적용함으로써 플랜지 웹 의 두께와 넓이(flange), (web)

를 자유자재로 제작하였고 복합재의 이방성 특성까지 , 

이용한 다양한 형태의 리브(Rib) 제작이 가능하였다.

적용한 재료는 한국카본의 카본패브릭  CF-1114 (Carbon㈜  

과 카본테입 Fabric) CU-0753 (Carbon Unidirectional 

을 사용하였다Tape) . 

제작되어진 샘플은 웹 길이와 플랜지 넓이를  고려한  

리브 플랜지 웹의 두께를 고려한 리브 웹 길이 변화와 , , , 

여러 형상을 고려한 리브를 대표적으로 제작하였고, 

유한요소해석 값의 경향성을 바탕으로 추가max load

적인 샘플 제작을 통하여 데이터의 신뢰도를 높였다. 

각 리브 형상에 따른 샘플은 에서 보는 바와   Fig. 2

같이 가지 형상으로  구성이 되었고 여기에 프리프레그4 , 

의 다양한 과 방향성(prepreg) Layer patten (Orientation)

의 변화를 적용하여 제작하였다 .

리브 제작 레이어 패턴 표기2.2.1 

①

④

⑤

②

③

    Rib flange part  ① ② Flange/Spar cross part 
    Rear spar part  ③   Main spar part④ 

    Rib web part⑤ 

Fig. 1 Layer pattern of rib
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  Figure 1은 앞전 웹 플랜지 앞전 스파 뒷전 스, , , , 

파의 레이어 패턴의 위치를 표시하였다 복합재의 이. 

방성 특성을 이용한 다양한 형태의 리브 제작방법을 

표현할 수 있다.

2.2.2 웹 길이와 플랜지 넓이를 고려한 날개 리브 제작
리브의 웹과 플랜지의 크기 변화에 따른 강도 변화를   

유추하기 위하여 웹 길이를 의5 mm, 7.5 mm, 10 mm  

길이변화에 따른 샘플과 플랜지 폭 의 10 mm, 15 mm

넓이 변화에 따른 샘플을 과 같은 적층패턴으로Table 1  

제작하였다. 

Table 1 Layer-patten of Type 1 shape of rib 

① ② ③ ④ ⑤

UD0°

CF0°

CF0°

UD90°

UD0°

CF0°

CF0°

CF0°

CF0°

UD90°

UD0°

CF0°

CF0°

CF/CF/

CF/UD

[90°]s

CF

[0°4]

Web

5/7.5/

10mm

두께를 고려한 날개 리브 제작2.2.3 
일반적으로 날개에 하중 작용시 웹은 좌굴이 발생하지   

않도록 설계하지만 이럴 경우 웹의 두께가 커지고 중

량이 증가하고 각 웹의 좌굴허용응력은 웹의 두께에 

따라 달라진다 웹 두께와 플랜지 두께 보강에 따른[7].  

적층패턴은 과 같다Table 2, 3 .

Table 2 Layer-patten of rib with increased web thickness

Table 3 Layer-patten of rib with increased flange 

thickness 

no ① ② ③ ④ ⑤

Flan

ge

2ply

UD0°

CF0°

CF0°

CF0°

UD90°

UD0°

CF0°

CF0°

CF0°

CF0°

CF0°

UD90°

UD0°

CF0°

CF0°

CF0°

CF/CF

/CF/U

D

[90°]s

CF

[0°4]

Flan

ge

3ply

UD0°

CF0°

CF0°

CF0°

CF0°

UD90°

UD0°

CF0°

CF0°

CF0°

CF0°

CF0°

CF0°

UD90°

UD0°

CF0°

CF0°

CF0°

CF0°

CF/CF

/CF/U

D

[90°]s

CF

[0°4]

Flan

ge

5ply

UD0°

CF0°

CF0°

CF0°

CF0°

CF0°

CF0°

UD90°

UD0°

CF0°

CF0°

CF0°

CF0°

CF0°

CF0°

CF0°

CF0°

UD90°

UD0°

CF0°

CF0°

CF0°

CF0°

CF0°

CF0°

CF/CF

/CF/U

D

[90°]s

CF

[0°4]

여러 형상을 고려한 날개 리브 제작2.2.4 
와 같이 리브의 형태는 기본적인 형상과   Table 4, 5

리브의 보강 위치에 카본테입 를 보강 CU-0753 2ply

형태로 제작한 것과 날개 보강을 위한 압축 리브의 형

태를 고려한 카본테입 와 카본패브릭 UD 0°/ UD 90°

의 CF 45°/ CF 0° 솔리드 타입 형태로 과 같은 Table 6

적층 패턴으로 제작하였다.

<Type 1>

<Type 2>

<Type 3>

<Type 4>

Fig. 2 Four types of rib shapes

no ① ② ③ ④ ⑤

Web 

2ply 

add

UD0°

CF0°

CF0°

UD90°

UD0°

CF0°

CF0°

CF0°

CF0°

UD90°

UD0°

CF0°

CF0°

CF/CF/

CF/UD

[90°]s

CF

[0°8]

Web 

3ply 

add

UD0°

CF0°

CF0°

UD90°

UD0°

CF0°

CF0°

CF0°

CF0°

UD90°

UD0°

CF0°

CF0°

CF/CF/

CF/UD

[90°]s

CF

[0°10]

Web 

4ply 

add

UD0°

CF0°

CF0°

UD90°

UD0°

CF0°

CF0°

CF0°

CF0°

UD90°

UD0°

CF0°

CF0°

CF/CF/

CF/UD

[90°]s

CF

[0°12]
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Type 2

⑦
⑥

④
③

②

⑤

①

Table 4 Layer-patten of Type 2 shape of rib 

① ② ③ ④ ⑤ ⑥ ⑦

UD0°

CF0°

CF0°

UD0°

UD90°

CF0°

CF0°

CF0°

CF0°

UD90°

UD0°

CF0°

CF0°

CF/

CF/

CF/

UD

[90

°]s

CF 

[0°4]

UD

0°

UD

0°

[CF0°/

CF0°/

UD0°]

s

Type 3

①

②

③

⑦⑥
⑤

Table 5 Layer-patten of Type 3 shape of rib

① ② ③ ④ ⑤ ⑥ ⑦

UD0°

CF0°

CF0°

UD0°

UD90°

CF0°

CF0°

CF0°

CF0°

UD90°

UD0°

CF0°

CF0°

CF/

CF/

CF/

UD

[90°]

s

CF

[0°4]

UD

0°

UD

0°

[CF0°/

CF0°/

UD0°]

s

리브 유한요소해석 2.3 
무인기 날개 스킨에서 리브로 전달되어지는 다양한 

방향의 하중들을 본 연구에서는 리브의 변형을 고려한 

하중만을 적용하고 리브에서만 주어지는 하중을 고려하여  

유한요소해석을 수행하였다. 유한요소모델링과 해석에는  

상용프로그램인 을 이용하였다MSC. Patran/Nastran .

시험에서의 리브의 변형을 예측하고 실제 , 시험 측

정 값과의 각 경우별 최대 하중의 경향성을 비교를 하

였다. 

적용된 재료의 물성치는 Table 7과 같다 [8].

Type 4

⑥
⑤

④

③

②

①

Table 6 Layer-patten of Type 4 shape of rib   

   (UD0°/UD90°/CF45°/CF0°)

① ② ③ ④ ⑤ ⑥

UD0°

CF0°

CF0°

UD0°

UD90°

CF0°

CF0°

CF0°

CF0°

UD90°

UD0°

CF0°

CF0°

CF/

CF/

CF/

UD

[90°]

s

[CF0°

CF0°

UD0°]S

UD0°

UD0°

[CF0°

CF0°

UD90°]S

UD90°

UD90°

[CF0°

CF0°

CF45°]S

CF45°

CF45°

[CF0°

CF0°

CF0°]S

CF0°

CF0°

Table 7 Material Property

PROPERTY CF-1114 CU-0753

Density (g/ )㎤ 1.44 1.52

 (GPa) 58.92 112.8

 (GPa) 56.17 8.443

 0.06 0.308

  (GPa) 3.96 3.875

 (MPa) 653.59 1887.57

 (MPa) 644.14 31.60

1 Ply thickness(mm) 0.15 0.12

1: Axial, 2: Transverse, t: Tension※ 

유한요소 모델링 2.3.1 
  유한요소해석은 전체 리브 샘플에 대하여 모두 수행

하였다 이때 유한요소모델은 와 같이 가지 형. Fig. 2 4

상으로 적용하였으며 각 형상에 대한 적층패턴을 고, 

려하여 정의된 영역에 따라 적층판을 적용하였다. 

유한요소 모델링은 절점 을 사용하  4 Shell(CQuad4)

였으며 대표적인 가지 형상에 대한 리브의 유한요소, 4

모델은 과 같다Fig. 3 .

④
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(a) Type 1

(b) Type 2

(c) Type 3 

(d) Type 4

Fig. 3 FEM modeling result for four types of rib shapes

유한요소해석2.3.2 
하중 및 경계 조건2.3.2.1 

하중 및 경계 조건은 리브 샘플에 대한 구조시험    

조건과 동일하도록 적용하였다 실제 시험 지그에 구. 

속되는 리브의 전방 영역을 모두 자유도 구속하였으6

며 실제 시험장비로부터 하중이 전달되는 위치에 강, 

체요소를 이용하여 하중을 작용하였다. 

유한요소해석 방법2.3.2.2 
리브의 유한요소해석은 선형정적해석을 통하여 수행  

하였으며 단위하중에 대한 변위 및 플라이별 최대응력,  

결과를 측정한 뒤 리브에 적용된 각 재료의 방향별 강

도를 바탕으로 최대응력파손기준(maximum stress failure 

을 이용하여 리브가 담당할 수 있는 최대하criterion)

중을 예측하였다 이때 첫 번째 플라이가 파손될 때. 

를 기준으로 재료파손 여부를 판단(first-ply failure)

하였다.

유한요소해석 결과2.3.2.3 
리브의 형상 및 적층패턴에 따른 유한요소해석 결과는   

와 같다 해석을 통하여 시험을 수행하기 이전에Fig. 4~9 .  

대략적인 최대 파손 하중의 수준 위치 리브 형상 변위, ,  

형태 및 적층에 따른 의 경향성과 변화를 파max load

악하였다.

Fig. 4 Analysis results of rib with increased web 

thickness

Fig. 5 Analysis results of rib with changes in web 

length

Fig. 6 Analysis results of rib with increased flange 

width (10 mm=> 15 mm)
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Fig. 7 Analysis results of Type 2 shape of rib 

Fig. 8 Analysis results of Type 3 shape of Rib

Fig. 9 Analysis results of Type 4 shape of Rib

리브 구조 시험 2.4  
리브 구조시험은 리브 내부의 형태 변화 상황 등을 

모니터링 하기 위하여 하중 방향을 위 방향으로의 인장 

방법과 아랫방향으로 하중을 주는 두 가지 방법을 사

용해 보았으나 측정되는 리브의 휨 정도가 적고 정확, , 

도가 높은 위 방향 인장 방식으로 측정하였다[9, 10]. 

시험 모습 2.4.1 
  리브 구조시험은 을 기반으로 수행하였다MTS 810 . 

리브 구조에 작용하는 하중을 고려하여 의 로드 50 kgf

셀을 부가적으로 장착하여 하중을 측정하였다. 

시험 속도는 으로 설정하였다 리브의   5 mm/min . 

전방 영역이 고정이 되도록 별도의 보조 지그를 장착하

였으며, 후방 영역에 인장력이 가해지도록 시편을 장착

하였다.

Fig. 10 Structural test of Rib

[Type T1] [Type T2]

[Type T3] [Type T4]

Fig. 11 Test of four kinds of rib shapes 

시험 결과 2.4.2 
  리브의 형상에 대하여 웹 두께 변화에 대한 하중 변위 -

선도를 에 나타내었다 웹 두께가 증가할수록Fig. 12~14 .  

하중이 증가하는 경향이 나타남을 확인할 수 있었다. 

는 웹 및 플랜지 보강에 따른 하중 변위  Figure 12~15 -  

선도를 나타낸 것이다 웹을 보강한 경우가 플랜지를 . 

보강한 리브에 비해 상대적으로 하중이 높게 나타나는 

것을 볼 수 있다. 

는 도 패턴을 의 형상에 보강하여  Figure 15 45 Type 1  

플랜지 두께 변화에 따른 하중 변위 선도를 나타낸 것이다- . 

는 가지 형상의 리브 시험 결과를   Figure 16~19 4

나타내며 각 리브의 웹 길이 변화, (5 mm, 7.5 mm, 10 

에 따른 하중 변위 특성을 비교하였다mm) - .
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    Fig. 12 Strengthened
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Fig. 13 Strengthened

         Flange(1) Rib*
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Fig. 14 Strengthened

         Flange(2) Rib* 
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  Fig. 16 Type 1 Rib*
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  * load displacement diagram―

결 과3. 

  기준 리브 샘플 값으로는 무게 측정 시험 4.72 g, 

하중 값 을 기준으로 각 타입들의 샘플들을 31.86 (N)

비교 검토하였다 이에 다음과 같은 결과를 정리하였다. .

리브의 두께 증가에 의한 경우① 

  에서 보는 바와 같이 시험 하중 값은 기준  Table 8

리브 대비 약 배 배 배 결과를 보인다0.584 , 0.99 , 1.79 .  

하지만 소형 무인기 리브 구조재의 특징상 경량화가   ,  

우선인 것을 고려하여 최적의 리브 구조를 찾는 것이  

중요하였다. 

  플랜지 두께 증가 제작방법은 앞전과 뒷전을 따로 

따로 보강하는 방법 과 함께 보강하는 방법[Fig. 13]

으로 제작을 해 본 결과 큰 차이 값이 없는 [Fig. 14]

것을 시험 결과 나타났으며 작업 효율성을 고려하여 선, 

택을 하면 될 것이다. 

상향으로의 제한적인 시험 하중에 대한 결과이긴 하  

지만 구조 경량화를 고려하여 플랜지의 보강 방법보다,  

웹 보강 방법이 더 효율적임을 시험 결과로 확인하였다.  

하지만 이 경우 역시 최적의 리브 제작 방법은 아닌   , 

것으로 판단하였다.

플랜지 넓이 증가에 의한 경우② 

  플랜지의 넓이 증가 제작방법은 시험의 특성상 하중 

방향을 수직 방향으로 함으로써 큰 영향성이 없을 것으로 

해석상 보였고 시험 측정값의 결과 넓이 변화에 따른 , 

강도 변화는 큰 영향성이 없음을 확인하였다.

본 경우 역시 무게 대비 최적의 제작방법은 아닌 것  

으로 판단되었다 시험 하중 방향에 의한 제한적인 결. 

과일 것으로 판단되었다[Table 9].

웹 길이 변화에 의한 경우③ 

웹 길이 변화에 따른 시험 측정값은 함께 전체적으로   

웹의 길이가 증가하면 시험 하중 값 역시 증가하는 것 

으로 보이나, 무게대비 강도의 기준으로 보았을 때  가장 

효율적인 웹의 길이는 5 mm, 7.5 mm, 10 mm 중 무게  

대비 증가율 일 때 (5 mm->7.5 mm 9%, 5 mm-> 10 mm

일 때 과 시험 하중 값의 증가율23%) (5 mm->7.5 mm일 

때 일 때 을 비교해 볼 78%, 7.5 mm=>10 mm 124%)

때 웹 길이를 무한정 늘이기 보다는 무게 대비 강도의  

효율성을 볼 경우 웹 길이 가 가장 효율적이었7.5 mm

다 [Table 9].
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리브 형상 변화에 의한 경우④ 

와 이 무게대비 증가분에  Type 2 Type 3 (5.5%, 13.7%)  

시험 하중 값은 배 배 증가된 값을 볼 때 1.76 , 4 Type 

모두 효율적인 것으로 판단이 되나 무게 대비 하중2, 3 ,  

강도를 고려한다면 형상이 더 효율적일 것이다Type 2 . 

또한 와 같은 압축 리브를 적용하는 날개   , Type 4

부분의 경우는 를 적용해 보UD 0°, 90°, CF 45°, 0°

았다 가 무게 대비 증가에 배 강도 . CF 0° 32.2% 5.28

증가를 보임으로써 가장 효율적인 Solid web layer 

임을 보였다patten [Table 10].

리브 보강에 의한 경우  ⑤ 

  플랜지를 적층 보강하기 보다는 웹 두께를 적층 보강

하는 것이 강도 측면에서는 보다 더 향상적인 방법으로  

확인되었으며 플랜지 웹 전부 의 경우와 , , CF 45°

플랜지 플랜지 보강 역시 기준 리브의 CF 45° 1ply 

하중 값에 미치지 못함으로 제외하였다 [Table 11]. 

Table 8 Test result of rib with increased thickness

Sample Weight(g) Load(N)

Basic rib (CF[0°4]) 4.72 31.86

Web 

2ply(CF[0°8]) 5.25 49.15

3ply(CF[0°10]) 5.88 63.45

4ply(CF[0°12]) 6.55 89.02

Flange 

1ply * 5.50 36.51

1ply ** 5.35 37.88

2ply * 6.26 35.32

2ply ** 5.90 33.41

3ply * 7.81 35.32

3ply ** 6.94 37.74

 * front, rear rib each lay-up

 ** front, rear rib join together lay-up

Table 9 Test result of rib with increased flange width

Sample Weight(g) Load(N)

Basic rib 

(Flange 

wide 

10mm)

web 5mm 4.72 31.86

web 7.5mm 5.15 56.64

web 10mm 5.81 71.59

Basic rib 

(Flange 

wide 

15mm)

web 5mm 6.26 32.51

web 7.5mm 7.04 58.81

web 10mm 7.73 75.57

Table 10 Test result of various shapes of ribs 

Sample
Weight

(g)

Load

(N)

Basic Rib (web 5mm)

(Flange wide 10mm)
4.72 31.86

Type 

2

web 5mm 4.98 87.82

web 7.5mm 5.65 118.41

web 10mm 6.29 146.30

Type 

3

web 5mm 5.37 127.50

web 7.5mm 6.01 106.97

web 10mm 6.64 195.97

Type 

4

UD

0°

web 5mm 8.89 228.74

web 7.5mm 8.17 177.47

web 10mm 8.87 211.03

UD

90°

web 5mm 9.07 199.84

web 7.5mm 8.26 244.08

web 10mm 8.76 231.83

CF

45°

web 5mm 6.31 141.35

web 7.5mm 7.29 202.60

web 10mm 7.86 271.74

CF

0°

web 5mm 6.24 168.13

web 7.5mm 7.35 168.72

web 10mm 7.42 228.44

Table 11 Test result of strengthened ribs

Sample
Weight

(g)

Load

(N)

Basic Rib (web 5mm)

(Flange wide 10mm)
4.72 31.86

Web 2ply Strengthened 5.25 49.15

Flange Strengthened

(CF-1114 1ply)
5.36 32.32

Total

CF45°

web 5mm 4.17 25.88

web 7.5mm 4.83 28.72

web 10mm 5.46 47.89

Total CF45°

+ 

Flange 

CF 45° 

web 5mm 5.40 24.97

web 7.5mm 5.87 71.75

web 10mm 6.65 95.35
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결  론4. 
 
  본 논문에서는 복합재 리브를 플랜지의 두께 변화, 

웹 길이 변화, 다양한 형상 변화 적층 패턴의 변화등 , 

복합재 리브 제작이 가능한 최대한의 경우의 수들을 적

용하여 샘플제작 유한요소해석, 및 구조시험 등을 통하 

여 본 결과, 

보강 측면에서 두께 보강은 적층이 증가함에 따라 하중   

강도 역시 증가하였으나 무게 증가로 인하여 본 연구의 ,  

취지에는 부합하였고 플랜지와 웹의 보강에서는 웹 , 

두께 보강이 더 효율적이었으며 방향성을 적용한, 적층  

보강 측면에서의 는 기준 리브의 하중 값에 미CF 45°

치지 못하는 비효율적인 방법이었다. 

웹 길이의 변화에서는 지속적 웹 길이의 증가보다는   

무게 대비 하중 값으로 비교해 볼 때 가 , Web 7.5 mm

가장 효율적이었다.

리브의 형상적인 측면에서는 모두 우수  Type 2, 3 

했으나 경량화를 고려해 볼 때 가 더 효과적, Type 2

일 것으로 판단되며 와 같은 형상의 압축 리브, Type 4  

패턴의 경우에는 가 가장 효율적인 패턴이었다CF 0° .  

끝으로 앞서 언급했듯이 제한적인 시험장비 및 시험  

방법으로 인하여 실제 비행 여건의 다양한 형태와 적용 

방향의 하중 값을 적용하지 못하고 수직 하중만으로 , 

리브 하중 값의 비교가 아쉬움은 있으나 효율적인 유, 

한요소해석을 바탕으로 구조 시험에서의 리브의 변형

을 예측하고 실제 시험 측정값과의 각 경우별 하중 , 

강도의 경향성 비교 및 리브의 변위  변화 등을 유추할 

수 있었다. 

이러한 결과로 선행 연구하였던 복합재 태양광 무인기   

시제기 전체 날개에 적용되는 여개의 각각의 리브 60

위치에 효율적인 강도의 리브를 각 위치별 적용할 수 

있는 데이터를 마련했다는데 의의가 있다. 

  또한 최적의 복합재 일체성형 날개 제작이 가능하, 

게 되었으며 경량 리브 제작 방법과 복합재 적층 방, 

향성에 의한 영향성 등을 이해 적용할 수 있는 기초, 

적인 자료가 마련되었다.
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