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1. 서    론

  회전익항공기는 제자리 비행 효율이 우수한 수직이착륙 

비행체로서 제자리 비행과 같은 특수한 형태의 비행 

임무를 요구하는 민용 또는 군용 비행임무에 유용한 

비행체이다. 최근 증가하고 있는 재난감시, 공공 시설

물에 대한 안전 감독, 고압 송전선 감시 및 응급구조 

등에 무인기를 활용하고자 하는 국가적 공공수요를 충족

하는 동시에 군에서 수행하고 있는 정찰, 수색, 전투 

지원 등의 임무를 수행할 수 있도록 제자리 비행 효율이 

다목적 무인헬기 복합재 로터 블레이드의 단면 구조설계 및 강성 측정
 

기영중1†· 김덕관1· 신진욱2

 1한국항공우주연구원 항공기체계부
 2성우엔지니어링 UAV 연구소

Cross-sectional Design and Stiffness Measurements of Composite Rotor Blade 
for Multipurpose Unmanned Helicopter

Young-Jung Kee1,†, Deog-Kwan Kim1 and Jin-Wook Shin2

1Aircraft System Division, Korea Aerospace Research Institute
2UAV Research Center, Sungwoo Engineering

Abstract 

  The rotor blade is a key component that generates the lift, thrust, and control forces required for helicopter 
flight by the torque transmitted through the hub and the blade pitch angle control, and should be designed to 
factor vibration characteristics so that there is no risk of resonance with structural safety. In this study, the 
structural design of the main rotor blade for MPUH(Multi-Purpose Unmanned Helicopter) was conducted and 
the sectional stiffness measurement of the fabricated blade was performed. The evaluation of the vibration 
characteristics of the main rotor system was then conducted factoring the measured stiffness distribution. The 
interior of the rotor blade comprised of the skin, spar, and torsion box, and carbon and glass fiber 
composites were applied. The Ksec2D program was applied to predict the stiffness of blade, and the results 
were compared to the measured data. CAMRADII, a comprehensive rotorcraft analysis program, was applied 
to investigate the natural frequency trends and resonance risks due to the rotor rotation.

초  록

  로터 블레이드는 허브를 통해 전달된 토크와 조종장치를 이용한 피치각 제어를 통해 헬리콥터 비행에 
필요한 양력, 추력 및 기동력을 발생시킬 수 있는 핵심 구성품이며, 구조적인 안전성과 함께 공진의 위험
성이 없도록 진동 특성을 고려하여 설계되어야 한다. 본 연구에서는 다목적 무인 헬리콥터(Multi-Purpose 
Utility Helicopter)에 적용하기 위한 주로터 블레이드의 구조 설계를 수행하였으며, 제작된 블레이드의 단면
강성 측정 시험을 수행하였다. 이후 측정된 강성 분포를 반영하여 로터 시스템의 진동특성에 대한 평가를 
수행하였다. 로터 블레이드 내부는 스킨, 스파 및 토션박스로 구성되며, 탄소 및 유리 섬유 복합소재를 
적용하였다. 블레이드 단면 강성 예측을 위해 Ksec2D 프로그램을 활용하였으며, 실험을 통해 측정된 값과 
비교한 결과를 제시하였다. 로터 시스템의 회전으로 인한 고유진동수 변화 및 공진 위험 여부를 확인하기 
위해 회전익 항공기의 통합 해석 프로그램인 CAMRADII를 활용하였다.

Key Words : Structural Design(구조설계), Composite Blade(복합재 블레이드), Sectional Stiffness(단면강성), 
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우수한 수직이착륙 무인 비행체의 개발[1]이 필요하

다. 이러한 국가적 공공수요 및 군 수요를 충족하기 

위해 해외에서 개발된 무인헬기 도입이 가능하나, 높은 

구매비용과 수리부품의 적기 수급의 어려움, 고가의 

운영유지비 등이 현실적인 제한요소로 작용한다. 따라

서 이에 대한 해결을 위해 신뢰성과 가격 경쟁력을 갖

춘 국산 무인헬기 개발이 요구되고 있다. 민수 분야에

서 무인헬기는 농업방제, 고압 송전선 감시, 송유관 및 

댐 시설의 안전감사시, 불법어업·산림·국경 등의 지역

감시, 재난 피해상황 파악 및 구조 활동 지원 등 다양

한 비행임무에 활용될 수 있다. 현재 국내에서 활용되

고 있는 무인헬기는 최대이륙중량이 100 kg급으로 유

상하중은 최대 30 kg 범위 이므로, 임무 수행능력 확

장 및 활용성 증대를 위해서는 보다 높은 유상하중이 

요구되고 있다. 군수 분야에서는 정보획득, 함상운용, 

감시, 정찰, 수색 및 전투 등의 비행임무를 수행할 수 

있도록 많은 임무장비 탑재를 요구하므로 최대이륙중

량 200 kg 이상의 무인헬기 소요가 증가할 것으로 예

상된다[2,3].

  로터 시스템은 무인헬기의 비행을 위해 필요한 핵심 

구성품이다. 특히 로터 블레이드를 통해 양력과 추력 

및 조종력을 발생시킬 수 있으며, 공기역학적인 성능

과 구조적인 신뢰성을 높임으로써 국산 무인헬기 보급

이 확산되는 동시에 국제적인 시장 진출이 가능하다. 

로터 블레이드는 구조적인 파손이 발생하지 않기 위한 

정적강도 요구도와 함께 공진과 같은 동적 불안정 현

상을 방지하기 위한 동특성 요구도를 동시에 만족해야 

하므로, 이를 위해 다양한 종류의 알고리즘을 활용하

여 최적화된 블레이드 단면 설계를 위한 연구들이 수

행되었다[4~6]. 블레이드 제작에는 비강도, 비강성 및 

내피로 특성이 우수한 복합소재를 사용하고 있으며, 

이를 통해 공기역학적으로 최적화된 형상을 구현하는

데 용이한 장점도 지니고 있다. 복합소재를 이용한 블

레이드 구조 설계시 적용된 소재의 적층 방향과 두께

를 조절함으로써 로터 회전에 따라 발생하는 원심력과 

공기력 분포에 의한 모멘트 하중을 지지할 수 있도록 

한다. 또한 로터의 회전속도에 대한 정수배와 블레이

드의 회전 고유진동수가 일치하게 되면 공진현상이 발

생하여 동적인 불안정 상태를 발생시킬 수 있으므로, 

이와 같은 문제를 회피하기 위해 블레이드의 고유진동

수와 모드 형상을 파악하는 동특성 해석이 중요하다. 

통상적으로 복합소재를 이용한 블레이드 구조설계는 

CAD를 이용한 3차원 모델링, 정적강도 및 피로강도 

해석, 동특성, 하중 및 공탄성 안정성 해석 과정을 반

복하여 구조 및 피로수명 요구도를 만족시킬 수 있도

록 진행된다. 따라서 본 연구에서는 Fig. 1과 같이 민수 

및 군수 분야에 다목적으로 활용이 가능한 표준 플랫

폼의 무인헬기(MPUH; Multi Purpose Utility Helicopter)

에 적용하기 위한 복합재 로터 블레이드의 내부 구조

설계를 수행하였으며, 방향별 강성을 평가하기 위해 

Ksec2D[7] 프로그램을 활용하였다. 이후 제작된 블레

이드에 대해 단면 강성 측정시험을 수행하였으며, 회

전익 항공기의 통합해석 프로그램인 CAMRADII[8] 

해석모델에 측정된 강성 분포를 반영함으로써 로터의 

회전에 따른 주요 모드별 고유진동수와 공진 발생 위

험여부를 검토하였다. 

2. 블레이드 구조설계

2.1 블레이드 단면구조
  무인헬기의 로터 블레이드는 회전에 의한 원심력과 

블레이드 주위의 공기력에 의해 발생하는 굽힘 및 전단 

하중을 지지할 수 있도록 설계되어야 한다. 주로터의 

반경이 1.8 m, 최대 이륙중량 200 kg 이상의 무인헬기에 

적용 가능한 복합재 로터 블레이드의 구조 설계를 수행

하였으며, 블레이드 내부는 Fig. 2에 제시한바와 같이 

노즈 스파(nose spar)와 토션박스(torsion box), 스킨

(skin) 및 폼 코어(foam core)로 구성된다. 블레이드 

회전에 의해 작용하는 원심력과 공기력에 의한 플랩 및 

래그 모멘트 하중을 지지하기 위해 블레이드 루트

(blade root) 부위를 시작으로 블레이드 끝단(blade 

tip)까지 일방향 유리섬유(UD-glass)를 순차적으로 감

Fig. 1 MPUH, multi-purpose unmanned utility helicopter
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아서 노즈 스파를 구성하였다. 또한 블레이드의 부족한 

비틀림 강성을 보완하기 위해 탄소섬유(carbon fabric) 

6ply([±45]6)로 적층된 토션박스를 적용하였다. 스킨은 

블레이드의 공기역학적인 외형을 유지하면서 블레이드의 

비틀림 강성의 일부를 담당하는 요소이며, 상/하부 스킨

(upper/lower skin)으로 구분된다. 스킨 적층 형태의 

경우 R1~R4, S1 단면에서는 6ply([(±45)2/(0/90)4], 

S2 단면은 4ply([(±45)2/(0/90)2])의 탄소섬유(carbon 

fabric)를 적용하였다. 폼 코어는 스킨에 적용되는 탄소섬

유를 적층 또는 성형하는 과정에서 필요한 내압을 유지할 수 

있도록 로하셀 폼(Rohacell foam)을 적용하였다. 로터 

반경 방향으로 6개 단면(R1~R4, S1~S2)에 대한 블레

이드 내부구조 설계 결과를 Fig. 3에 나타내었다.

2.2 단면강성 평가
  로터 블레이드 구조모델을 생성하기 위해서는 3차원의 

실물 블레이드 모델을 바탕으로 등가의 1차원 보 모델

(equivalent beam model)로 변환하는 과정이 필요하다. 

이를 위해서는 앞서 진행된 2차원의 블레이드 단면 모

델을 통해 플랩·래그·토션 방향 강성과 축 강성에 대한 

평가가 필수적이며, 더불어 공탄성 안정성과 플랩·래

a) Flap stiffness, EIflap

b) Lag stiffness, EIlag

c) Torsion stiffness, GJ

d) Section stiffness, EA
Fig. 4 Flap, lag, torsion and section stiffness distribution

Fig. 2 Blade internal structure

Fig. 3 Cross-sectional configuration of the rotor blade
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그·토션 연성 효과(coupling effect)에 중요한 영향을 

주는 주요 축(elastic axis, principal axis)과 중심 위

치(mass center, tension center)에 대해서도 평가가 

진행되어야 한다. 2차원 블레이드 단면 모델의 방향별 

강성과 주요 축 및 중심 위치를 평가할 수 있는 프로

그램으로 Ksec2D와 VABS[9]를 활용하고 있으며, 모두 

유한요소 해석을 기반으로 하고 있다. 본 연구에서는 

Ksec2D 프로그램을 통해 2차원 블레이드 단면의 방

향별 강성을 평가하였으며, 유한요소 모델 생성에 필

요한 요소의 좌표와 절점 정보를 확보하기 위해 

MidasNFX[10]를 활용하였다. 블레이드 모델의 방향별 

강성 분포를 Fig. 4에 제시하였으며, 플랩 강성 분포는 

설계 목표치와 비교하여 10% 차이 이내로 비슷한 수

준을 나타내고 있다. 반면 래그·토션·축 방향 강성의 

경우 15%~30%R 구간에서 설계 목표치 대비 낮게 설계

되었음을 확인하였으며, 동특성 및 하중 해석을 통해 

수용 여부를 검토하였다.

2.3 동특성 해석
  로터 블레이드 고유진동수와 로터 회전 주파수의 정

수배 성분이 일치할 경우 공진 현상을 발생시킬 수 있

으므로, 이와 같은 동적 불안정 현상을 발생시키지 않

기 위해서는 블레이드의 고유진동수와 모드 형상을 파

악하는 동특성 해석이 수행되어야 한다. Ksec2D 프로

그램을 통해 평가된 방향별 강성과 주요 축 및 중심 

위치 정보를 반영하여 CAMRADII를 이용한 구조 모델

을 생성하였다. 고유진동수 및 모드 형상 검토를 위해 

15개의 1차원 비선형 보 요소(nonlinear beam element)로 

구성된 해석모델을 Fig. 5에 제시하였다. 100% RPM

( ) 회전 조건에서 1차 모드는 플랩 모드이며, 고유

진동수는 18.6 Hz로 확인되었다. 1차 래그 및 토션 모드 

고유진동수는 23.2 Hz 및 82.8 Hz이며, 특히 1차 래그 

모드의 고유진동수가 1/rev 이상의 stiffinplane rotor로 

확인되어 지상공진(ground resonance)의 발생 위험이 

낮은 것으로 확인되었다. 로터 회전수를 10%~110% 

RPM 까지 증가시키면서 블레이드의 회전 고유진동수 

변화를 검토하였으며, 그 결과를 Fig. 6에 제시하였다. 

블레이드 회전속도에 따라 원심력의 영향이 증가하여 

플랩과 래그 모드를 중심으로 고유진동수가 증가함을 

확인하였으며, 토션 모드는 회전의 영향이 상대적으로 

크지 않음을 확인하였다. 또한, 로터의 정상적인 운용 

Fig. 5 CAMRADII analysis model

Fig. 6 Natural frequencies versus rotor speed

Fig. 7 Blade vibration modes
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회전속도인 0.9~1.1  조건에서 1~2차 플랩모드, 

1차 래그 및 토션 모드의 고유진동수가 회전주파수의 

정수배(1~4/rev)와 비교하여 0.2/rev 이상 이격되어 있어 

공진으로 인한 동적 불안정 상태가 발생하지 않을 것으로 

평가되었다. 100% RPM 회전속도에서 Fig. 6의 Fan 

plot에 표현된 블레이드의 플랩모드(F), 래그모드(L) 및 

토션모드(T)의 모드 형상을 Fig. 7에 제시하였다.

2.4 블레이드 제작
  블레이드 제작공정은 내부 주요 구성품인 스파, 토

션박스 및 스킨을 단품 제작용 몰드를 통해 성형하는 

과정과 기계가공을 통해 성형된 폼 코어와 함께 모든 

구성품을 최종 조립용 몰드를 활용하여 함께 조립하여 

성형하는 과정으로 구분된다. 특히 최종 조립용 몰드 

내부의 단품들이 양호한 접합조건(bonding line)을 형

성할 수 있도록 에폭시 계열의 접착필름(adhesive film)

을 추가로 적용하였으며, 볼트를 통해 상/하부의 최종 

조립용 몰드를 체결한 이후 오토클레이드(autoclave)

에서 125 °C 온도로 2시간 동안 유지하는 과정으로 성

형과정을 설정하였다. 블레이드 제작시 적용된 대표적

인 제작공정을 Fig. 8에 제시하였다.

3. 단면강성 측정 및 해석모델 보완
3.1 단면강성 측정 시험
  블레이드 단면강성 측정 시험은 플랩방향 강성과 래

그방향 강성을 측정하기 위해 총 2개의 블레이드 시편

을 이용하여 수행되었으며, 블레이드 시편별로 7단면

(STA40/70/125/180/375/750/1100)에 강성을 측정

하기 위한 스트레인 게이지를 부착하였다. 플랩방향 

강성의 경우 Fig. 9와 같이 앞전으로부터 1/4chord 

위치에 블레이드 윗면과 아랫면에 대칭으로 스트레인 

게이지를 부착하였고, 래그방향 강성은 블레이드 앞전

과 뒷전으로부터 각각 10 mm 옵셋을 두고 블레이드 

윗면과 아랫면에 대칭으로 스트레인 게이지를 부착하

였다. 블레이드 시편을 Fig. 10과 같이 시험치구에 고

정지지조건(clamping condition)이 유지될 수 있도록 

볼트를 이용하여 체결하였으며, 블레이드 핀의 고정 

위치를 기준으로 반경방향 1,400 mm 위치에서 플랩 및 

래그 방향으로 최대 4.0 kg의 시험하중을 부가하였다. 

시험하중에 따라 스트레인 게이를 통해 측정된 플랩 및 

래그 변형률은 Fig. 11에 나타낸바와 같이 선형적으로 

Fig. 8 Blade curing temperature and fabricating process

a) Root section

b) Airfoil section
Fig. 9 Strain gages for stiffness measurements
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증가함을 확인할 수 있었다. 이때 플랩 및 래그 방향 

강성은 식 (1)~(2)에 제시된바와 같이 강성을 측정하기 

위해 부착된 스트레인 게이지 사이의 거리( ,  )와 

모멘트 하중( ,   ) 적용에 따른 변형률 측정결

과를 통해 평가하였다. 

   

 × 


     

  × 


  플랩 및 래그 강성의 설계 목표 값과 제작된 블레이드 

시편에 대한 단면강성 측정값의 비교 결과를 Table 1에 

제시하였다. 플랩 강성 분포는 블레이드 반경 방향의 설계 

목표치와 비교하여 실제 측정된 값의 분포가 유사함을 

확인하였으며, Airfoil 구간(STA180~STA1100)에서는 

제작된 블레이드의 플랩 강성 값이 설계목표치 대비 

20%~56% 이상 상회함을 확인하였다. 래그 강성은 블레

이드 루트에서 에어포일 영역으로 변환되는 천이구간

(STA40~STA125)의 경우 설계목표치와 측정된 강성 

값이 비슷한 수준으로 확인되었다. 더불어 에어포일 구간

(STA180~STA1100) 단면에서는 설계목표치 대비 강성 

측정값이 13%~51% 더 높게 분포함을 확인하였다. 

3.2 해석모델 보완
  단면강성 측정 시험을 통해 확인된 플랩 및 래그 강성 

값을 CAMRADII 해석 모델에 반영하여 로터 회전에 

따른 고유진동수 분석과 전진비행 조건의 하중해석을 

수행하였으며, 이를 통해 제작된 블레이드의 비행시제 

a) Flap stiffness measurement

b) Lag stiffness measurement
Fig. 10 Blade sectional stiffness measurement of 

MPUH main rotor blade

Fig. 11 Flap and lag strains with respect to calibration weight
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활용 적절성을 검토하였다. Table 2는 로터 운용속도

(950RPM) 조건에서 Ksec2D를 통해 평가된 강성 값

을 이용한 고유진동수 해석결과와 단면강성 측정값이 

반영된 보완 모델을 통해 확인된 고유진동수 비교 결

과를 보여주고 있다. 1~3차 플랩 모드의 경우 최대 

Table 1 Flap and lag stiffness distribution 
(design target vs. measured)

a) Flap stiffness

b) Lag stiffness

Table 2 Blade natural frequencies

Mode
Frequency (Hz)

Section stiffness
(Estimated)

Section stiffness
(Measured)

Diff.
(%)

1F 18.6 18.9 1.6

1L 23.2 23.9 3.0

2F 53.8 55.7 3.5

1T 82.8 89.9 8.5

3F 108.2 116.5 7.6

a) Steady moment

b) Dynamic moment
Fig. 13 Blade section moment distribution
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7.6%, 1차 래그 모드는 3.0%, 1차 토션 모드의 경우 

8.5% 차이가 있으나, 회전주파수의 정수배와 비교하여 

0.2/rev 이상 이격되어 있어 동적으로 불안정한 현상

을 발생시키지 않음을 확인하였다. 또한, 다목적 무인

헬기의 최대 순항속도인 150 km/h 조건에서 로터 하

중배수 1.3G 기준의 트림 해석을 수행하였으며, 로터 

반경방향의 플랩·래그·토션 모멘트 분포를 Fig. 13에 

제시하였다. 예측된 강성 값을 이용하여 분석된 플랩·

래그·토션 모멘트 분포 대비 측정된 강성 값을 이용하

여 평가된 하중분포가 비슷한 수준으로 유지되고 있어 

하중 측면에서도 제작된 블레이드가 비행시제에 적용 

가능함을 확인하였다.

4. 결 론
  본 논문에서는 다목적 무인헬기에 장착되는 블레이

드에 탄소섬유 및 유리섬유 계열의 복합소재를 적용하여 

내부 구조설계 결과를 제시하였으며, 유한요소 해석을 

기반으로 방향별 강성을 평가하여 동적인 안전성이 확

보되었음을 확인하였다. 이후 제작된 블레이드의 단면

강성 측정 결과를 동특성 및 하중해석 모델에 반영하

였으며, 강성 예측값 대비 실제 측정된 값의 차이를 

감안하더라도 유사한 수준의 진동 특성과 하중 값을 

유지하고 있어 제작된 블레이드의 비행시제 적용이 적

합함을 확인하였다.
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  본 연구는 민군협력진흥원 “다목적 활용 가능한 표준 
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