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회전익 항공기 수평 안정판의 설계 개선을 통한 비행 안전성 향상
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요  약  본 논문은 회전익 항공기의 수평 안정판의 설계 개선에 관한 연구이다. 회전익 항공기의 수평 안정판은 항공기의
피치, 요 등의 거동을 안정화시키는 역할을 수행한다. 이러한 역할로 인해 수평 안정판은 회전익 항공기의 비행 안전에
영향을 미치는 주요 구성 요소(비행안전품목)로 관리되고 있다. 그러나 국내 회전익 항공기 운용 중, 수평 안정판의 내부
구조에 균열이 발견되어 설계 개선의 필요성이 제기되었다. 본 논문에서는 파면 분석과 구조 해석을 통해 수평 안정판
내부 구조 균열의 근본 원인을 2가지로 분석하였다. 첫 번째는 볼트 체결 시 부가되는 체결 토크이며, 두 번째는 항공기
기동에 따른 Lead-lag 거동이다. 이 2가지 원인을 개선하기 위하여 본 연구가 수행되었으며 그 결과 볼트 체결 방법,
볼트 체결 플랜지 구조 및 두께를 변경하고 복합재 링을 추가로 적용하였다. 설계 개선의 검증을 위해 구조 해석이 수행
되었으며 구조강도가 향상된 것을 확인할 수 있다. 또한 내부 구조물 (Rib 1)의 피로해석을 수행하여 요구 사항이 충족되
었음을 확인하였다. 

Abstract  This paper is a study on design improvement of rotorcraft horizontal stabilizer. The rotorcraft 
horizontal stabilizer stabilizes the behavior of the pitch, yaw, etc. from the aircraft. Because of this role,
horizontal stabilizers are a major component (Flight Safety Part) that affects flight safety on rotorcraft.
However, when the rotorcraft was operated in domestic, cracks were found in the inner structure of the 
horizontal stabilizer and design improvement was needed. In this paper, we identified the two causes of
the horizontal stabilizer crack defects through fracture analysis and structural analysis. The first is the 
tightening torque when the bolt is tightened, and the second is the lead-lag behavior of aircraft. In order
to improve these two causes, bolt fastening method, flange structure and thickness were changed and 
composite ring was applied. In order to verify the design improvement, the structural analysis was 
performed and the structural strength was improved. Also Fatigue analysis of the internal structure (Rib
1) was performed and it was confirmed that the requirements were satisfied.
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1. 서론

회전익 항공기는 고정익 항공기에 비해 pitch, yaw, 

roll 등 항공기의 주요 거동이 불안정해서 후방동체에 테
일로터 및 수평 안정판을 장착하여 기체의 안정을 유지
한다[1,2]. 본 논문의 회전익 항공기 수평 안정판은 Fig. 
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1과 같이 Upper/Lower Skin, Rib, Spar Tube로 구분
되며 표면 Skin과 Rib은 Airfoil형태를 유지하여 최종적
으로 후방동체에 장착된다.

만약 수평 안정판이 탈거 또는 파손될 경우, 항공기 비
행안정성에는 심각한 문제가 발생할 수 있다. 이러한 사
유로 수평 안정판과 후방동체를 연결하는 Spar Tube는 
비행안전품목(Flight Safety Part)으로 관리되며, 수평 
안정판 역시 중요한 기체 구조물로 관리된다.

본 회전익 항공기의 기체 구조물은 특별한 요구조건이 
없을 시 00,000시간의 설계수명이 요구되며, 수평 안정
판도 이에 포함 된다[2]. 하지만 운용 중 설계수명 이전에 
수평 안정판 내부 구조물인 Rib 1에서 균열이 발생하였
고, 원인 분석 및 개선이 필요하였다.

Fig. 1. Horizontal Stabilizer of Rotorcraft

본 논문에서는 수평 안정판 내부 구조물 Rib 1에서 
발생한 균열 결함의 원인을 파면분석, 구조해석을 통해 
분석하였으며, Rib 1, 2, 3의 개선 형상에 대해서도 구조
해석 및 피로해석을 통해 구조 건전성을 검증하였고 결
과를 기술하였다.

2. 본론

2.1 결함 현상
수평 안정판의 Rib 1과 Spar Tube는 Fig. 2와 같이 

한 개의 긴 볼트에 의해 체결된다. 해당 항공기의 수평 
안정판과 Spar Tube의 체결 방식은 AH사 항공기의 수
평 안정판 체결 방식과 유사하나, AH사는 전단 타입의 
볼트를 적용하고, 해당 항공기는 Spar Tube와 체결력을 
향상시키기 위해 체결 토크를 가하여 체결된다[2]. Fig. 
3을 보면 Rib 1과 Spar Tube의 볼트 체결부위 중 뒤쪽 
러그(lug) 끝단부에서 균열이 발생한 것을 확인 할 수 있
으며 균열의 형상은 러그의 일부가 부채꼴의 형상으로 
떨어져 나간 것을 알 수 있다. 이러한 결함 현상은 다수
의 항공기에서 식별 되었으며, 모두 동일한 형상의 균열

이 발생한 것을 보어스코프 검사를 통해 확인하였다. 

Fig. 2. 3D-image of inner frame(Rib1, Spar Tube)

Fig. 3. Borescope image of crack(Rib1) 

2.2 결함 원인 분석
2.2.1 파면분석
균열 발생 원인을 식별하기 위하여, 균열이 발생한 수

평 안정판을 분해하여 부채꼴 모양의 러그 부위 시편을 
채취하였다(Fig. 4). Fig. 4의 러그 시편 사진을 보면 피
로파괴에서 나타나는 전형적인 파단면 형상을 확인 할 
수 있다. 

Fig. 4. Fracture specimen of lug

피로파괴 여부에 대한 정확한 확인을 위해서 Fig. 5, 
6, 7과 같이 SEM 분석을 수행하였다. Fig. 5와 같이 부
채꼴 모양의 시편 전체에 대한 SEM Image를 분석한 결
과, 시편의 중앙 하단부에서 균열이 시작된 것을 확인 할 
수 있었으며 상부방향으로 균열이 전파된 것을 알 수 있
다. 그리고 Fig. 6과 같이 부채꼴의 #1면에 대해서도 
SEM 분석을 수행하였다. Fig. 6, 7을 보면 A점을 기준으
로 대각선 방향의 Striation이 나타나는 것을 확인 할 수 
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있다. 또한 파면에 연성파괴의 특징인 dimple 형상이 나
타나지 않으며 대부분의 파면에 취성파괴의 형상이 나타
남을 확인 할 수 있다. 특히, Fig. 7 (b)의 Image를 보면 
취성파괴에서 발생하는 iver pattern도 관찰된다. 이렇
듯 시편의 파면에서 Striation이 모두 나타나고 취성파
면 형상을 나타내므로 지속적인 피로하중에 의해 피로파
괴가 발생 한 것으로 판단 할 수 있다. 

초기 균열시점 A지점은 Spar Tube와 Rib 1 러그가 
접촉되는 면으로 볼트헤드 바로 아래가 된다.

Fig. 5. Fracture specimen of lug

Fig. 6. Fracture specimen of #1 

Fig. 7. SEM image of Fatigue striation

2.2.2 구조해석을 통한 분석
앞 절에서 설명한 파면분석의 내용을 검증하기 위해 

유한요소 해석법을 사용하여 초기 응력이 발생되는 개념
을 분석하였다. Fig. 8을 보면 볼트 체결 시 볼트 헤드 아
래 부분에서 변형이 발생한다. 체결 토크 인가 시 볼트 

헤드 바로 아래 부위는 압축 응력이 발생하지만, 반대에
는 인장응력이 발생하는 것을 확인 할 수 있다.

Fig. 8. Tension and Compression of bolt area

특히, Rib 1과 Spar Tube가 만나는 곳에서 인장 응
력 값이 가장 크게 나타났으며 이는 파면분석에서 피로
의 시작점으로 판단한 A 부위임을 알 수 있다(Fig. 6). 해
당 부위의 볼트 체결 토크 값은 110~140  in-lb, 발생 
체결력은 12,000~15,300 N이며, 이 값을 기준으로 유
한요소해석을 수행한 결과,  균열발생부위의 초기 인장응
력은 275 MPa로 나타났다(Fig. 9).

Fig. 9. FE model of initial stress by bolt fastening

Fig. 6의 파면분석을 보면 반복하중이 작용된 것을 확
인 할 수 있으므로, 초기 체결 토크에 의한 영향뿐만 아
니라 X방향으로 힘이 지속적으로 가해진 것을 알 수 있
다. 이렇게 X방향으로 하중이 부가 될 수 있는 항공기의 
거동으로는 Lead-lag 거동이 있다. 회전익 항공기에서 
Lead-lag 거동을 유발하는 요인으로는 기동 시 발생하
는 Air-Load, 메인 로터 블레이드의 4/Rev 진동이 주요
하다. 추가적으로 Lead-lag 발생 시 Rib 1과 Spar 
Tube의 거동 Mechanism을 Fig. 10과 같이 분석하였
다. 

Fig. 10을 보면 AFT 러그 부위가 볼트 헤드 부위가 
되며, AFT 러그 끝단을 X 방향으로 미는 힘(Lead-lag 
거동)으로 인해 Spar Tube와 맞닿는 Rib 1의 안쪽 면에 
인장응력이 발생됨을 확인 할 수 있다. 이러한 해석결과
를 통해 FWD 러그 쪽은 균열이 발생하지 않고, AFT 러
그에서만 균열이 발생하는 이유를 설명할 수 있다. 
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Fig. 10. Behavior mechanism of Spar tube and Rib 1 
by Lead-lag

또한 Table 1과 Fig. 11을 보면 항공기 기동에 따라 
Lead-lag 거동이 발생하였고, 이로 인한 수평 안정판 
Rib 1에 가해지는 최대 응력 값을 작성하였으며 해당 부
위를 해석하였다. Fig. 11을 보면 Rib 1에서 가장 큰 응
력이 나타나는 지점은 앞서 균열 지점으로 언급된 A지점
과 동일한 위치임을 알 수 있고 이는 파면 분석 결과와 
일치하는 것을 확인 할 수 있다. 여러 가지 주요 기동 조
건 중, Approach 기동 시 가장 큰 응력인 60 MPa이 발
생하였다.

Fig. 11. Stress plot of Rib 1 by Lead-Lag  

Maneuver Flight(%) Max Contact 
Force(N)

Max Stress
(MPa)

Level(90kts) 20 200 12
Level(100kts) 45 226 14

Level(130kts) 15 661 41
Accel(100kts→

120kts) 10 583 36

Decel(120kts→
100kts) 6 383 24

Approach 4 983 60

Table 1. Stress value of aircraft maneuver

지금까지의 구조 해석결과를 요약하면, 수평 안정판 
균열 발생 원인은 크게 2가지로 나타났다. 첫 번째는 볼
트 체결 시 부가되는 체결 토크, 두 번째는 항공기 기동
에 따른 Lead-lag 거동이다. 이렇게 2가지 원인이 복합
적으로 작용하면서 수평 안정판 Rib 1에 피로 균열을 야
기한 것으로 판단된다.

2.3 설계 개선
2.3.1 Rib 1의 설계 개선 전/후 형상 비교
설계 개선 전에는 Spar Tube와 Rib 1이 Spar Tube

를 관통하는 1개의 볼트로 체결되어 항공기의 Lead-lag 
거동 시 볼트헤드 부위의 응력으로 균열이 발생하였다. 
이를 해소하기 위하여 체결방법, 러그 부위 및 마찰 부위
에 대한 설계 개선을 수행하였다. 

체결방법 설계 개선의 경우 Fig. 12와 같이 4개의 볼
트를 이용하여 Spar Tube와 Rib 1을 체결하여 관통볼
트 체결 시 발생하는 Pre-load 효과를 제거하고, 체결력
을 강화하였다. 

러그 부위 설계 개선의 경우 Fig. 13과 같이 균열이 
발생한 돌출된 러그 끝단 부를 제거 및 Spar Tube가 장
착되는 영역의 플랜지 폭을 동일하게 적용하여 응력집중 
요소를 제거하였다. 

(a) (b)

Fig. 12. Design improvement of fastening (Rib 1)
(a) Before, (b) After

(a) (b)

Fig. 13. Design improvement of lug (Rib 1)
(a) Before, (b) After



한국산학기술학회논문지 제20권 제6호, 2019

138

마지막으로 마찰 부위 설계 개선의 경우 Spar Tube
와 Rib 1 사이의 갭 및 직접적인 마찰을 줄이기 위해 
Fig. 14와 같이 Al-7050 계열의 원형 Taper 부싱 및 
Glass Fiber 재질의 원형 복합재 링을 신규로 적용하였다.

Fig. 14. Cross section of Rib 1

2.3.2 Rib 2, 3의 설계 개선 전/후 형상 비교
Rib 1의 형상 개선과 함께 수평안정판 Rib의 적절한 

내부하중 분포를 위해 Rib 2, 3의 구조물 보강을 수행하
였다. Rib 2는 내부하중을 지지하는 구조물이 아니며, 내
부하중도 개선 전/후로 큰 차이가 발생하지 않았지만 추
가적인 문제발생요소를 제거하기 위해 웹의 두께를 1.5 
mm에서 3.0 mm로 증가시켰다(Fig. 15). Rib 3은 내부
하중을 지지하는 구조물이므로 웹의 두께가 2.5 mm에
서 4.5 mm로 증가하였고, 웹의 지지대 두께도 기존 1.5 
mm에서 3.0 mm로 증가하였다. 또한 Rib 3의 전체적
인 두께도 1.0 mm에서 1.5 mm로 증가하였다(Fig. 16).

(a) (b)

Fig. 15. Design improvement(Rib 2)
(a) Before, (b) After

(a) (b)

Fig. 16. Design improvement(Rib 3)
(a) Before, (b) After

2.3.3 구조해석을 통한 개선 형상 검증
일반적으로 인장응력은 구조물의 피로강도를 감소시

키는 요소이며[4], Fig. 8과 같이 수평 안정판 Rib 1의 
균열 원인도 볼트 아래에서 발생하는 인장응력 때문이다. 
이러한 인장응력이 Rib 1의 설계개선 형상에서 나타나
는지 확인하기 위해서 비선형 해석을 수행하였으며, 해석
모델인 Fig. 17을 보면 설계개선 형상은 볼트 체결부위
에서는 더 이상 인장응력이 발생하지 않는 것을 확인 할 
수 있었다. 이는 볼트 체결력에 의한 피로강도의 저하가 
나타나지 않는다는 것을 의미한다.

Fig. 17. Stress plot of design improved Rib 1

Fig. 18은 개선 전/후의 Rib 1의 내부 응력 분포를 나
타낸 것이다. 개선 전의 Rib 1은 Max. Principle Stress
가 150 MPa 정도 나타났으며, 개선 후에는 115 MPa로 
개선 후에 약 23%정도의 내부 응력이 감소한 것을 확인 
할 수 있었다.

Fig. 18. Comparison of internal Stress(before and 
after Rib1)

추가적으로 Rib 1과 Spar Tube 체결부위의 상세 유
한요소해석을 수행하였고 결과는 Fig. 19와 같다. Fig. 
19를 보면 체결부위의 Peak Stress가 개선 전 형상에서
는 349 MPa로 나타났으나, 개선 후 형상에서는 200 
MPa로 약 43 %정도가 감소했다는 것을 알 수 있다. Rib 
1의 내부응력 및 Peak stress 검토 결과, 구조강도가 향
상 된 것을 확인 할 수 있다.

Fig. 20과 같이 Rib 2는 구조적으로 큰 기능을 하는 
부품이 아니기 때문에 설계 개선 전후의 내부 응력 변화
만 확인하였다. 웹 두께 증가로 인한 내부 응력변화는 개
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선 전 Max. Principle Stress가 213 MPa에서 개선 후 
198 MPa로 약 7 %정도 내부 응력이 감소한 것을 확인 
할 수 있었다. 

(a)

(b)

Fig. 19. Comparison of Peak Stress
        (a) Before (b) After

Fig. 20. Comparison of internal Stress

Fig. 21. Comparison of internal Stress

수평 안정판에서 주로 하중을 담당하는 부위 중 한곳
인 Rib 3에 대하여 Fig. 21, 22와 같이 변경형상에 대한 
내부 응력변화 및 상세해석을 수행하였다.  

(a)

(b)

Fig. 22. Comparison of Peak Stress
        (a) Before (b) After

Rib 3의 개선 전/후 형상에 대한 내부응력을 비교해
보면, 개선 전 형상에서는 254 MPa, 개선 후 형상은 
178 MPa로 내부 응력이 약 30 %정도 감소한 것을 확인 
할 수 있다(Fig. 21). 그리고 Fig. 22의 Peak Stress 역
시 기존 413 MPa에서 213 MPa로 약 48 %정도 감소하
였다. 이는 Rib 3 개선형상의 구조강도가 향상된 것을 
의미한다.

구조해석을 통해 개선 형상에 대한 검증을 수행한 비
교 결과는 Table 2와 같으며, Rib 1, 2, 3 모두 설계 개
선 후 내부 응력이 감소한 것을 확인할 수 있다. 또한 주
로 하중을 담당하는 Rib 1, 3의 경우 Peak Stress가 감
소한 것을 확인할 수 있다.

Internal stress(MPa) Peak stress(MPa)

Before After Before After

Rib 1 150 115 349 200

Rib 2 213 198 -

Rib 3 254 178 413 213

Table 2. Result of internal and peak stress 
improvement

2.3.4 Rib 1 피로 수명 검증
수평 안정판 내부 Rib 중 Rib 2, 3은 균열이 발견되

지 않았고 두께 및 폭의 보강을 수행하였으므로 개선형
상에 대한 별도의 피로 해석을 수행하지 않았다. Rib 1
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은 균열이 발생하였기에 Rib 1에 대한 피로 해석을 수행
하였다.

수평 안정판의 Rib 1의 피로수명 평가를 위해서 Rib 
1 소재인 Al alloy의 피로 특성을 적용하고, Rib 1은 고
주기 피로의 지배적인 영향을 받는 부품이므로 이에 대
한 영향을 고려한 피로하중 스펙트럼을 사용하여 피로해
석을 수행하였다.

Fig. 23은 Rib 1의 LCF에서의 평균 곡선(Mean 
curve)과 안전 곡선(Safe curve) S-N Curve를 나타내
며, Fig. 24는 HCF에서의 평균 곡선(Mean curve)과 안
전 곡선(Safe curve) S-N Curve를 나타낸다. 평균곡선
은 재질 물성치의 특성에 관한 S-N Curve이며, 안전곡
선은 부품의 안전한 설계를 위해 산포도 계수(Scatter 
factor) 등의 계수를 평균곡선에 적용하여 생성된 S-N 
Curve 이다[5,6]. S-N Curve를 보면 대부분의 하중조
건이 Safe curve 아래에 존재하는 것을 확인할 수 있다. 

추가적으로 Fig. 25를 보면 피로 수명 해석을 위해 개
선된 Rib 1의 형상에서 가장 응력이 많이 부가되는 
Control point #1, #2를 설정하였으며 이에 대한 피로 
수명을 산출하였다. 해석결과는 Control point 두 곳 모
두 요구수명 00,000 Fhrs를 상회하는 것을 알 수 있었
다.

Fig. 23. Low cycle frequency graph of Rib 1

Fig. 24. High cycle frequency graph of Rib1

Fig. 25. Control point #1, #2 of Rib 1

3. 결론

본 논문에서는 회전익 항공기의 수평 안정판  Rib 1 
균열 현상에 대한 원인 분석 및 설계 개선결과를 기술하
였다. Rib 1의 균열 발생원인은 관통 Bolt 체결에 의한 
Pre-load, 항공기 기동에 의한 Lead-lag 거동으로 식별
되었으며, 구체적인 원인분석을 위해서 균열 파면 분석, 
구조해석을 수행하였다. 파면분석에서는 피로파괴의 특
성이 나타남을 확인하였으며, 구조해석을 통해 피로 하중
이 부가될 수 있는 원인과 이로 인해 피로균열이 발생 가
능함을 확인하였다.

이렇게 도출된 원인으로부터 개선 방안을 식별하여 수
평 안정판의 Rib 1, 2, 3에 대해서 형상변경을 수행하였
으며, 구조해석을 통해 내부 응력 및 Peak Stress를 산
출하여 설계 개선 형상에 대한 구조 건전성을 확인하였다. 

설계 개선 후 내부 응력이 Max.Principle Stress 기
준으로 Rib 1은 약 23 %. Rib 2는 약 7 %, Rib 3은 약 
30 % 정도 감소한 것을 확인 할 수 있었다. 특히, 균열이 
발생한 Rib 1은 피로 수명 평가를 통해서 피로 요구 수
명을 만족하는 것을 확인하였다. 개선 전 형상의 수평 안
정판은 요구수명을 만족하지 못해 비행 안전에 큰 영향
을 미쳤으나, 이러한 개선을 통해서 항공기의 비행 안전
성이 크게 향상되었다.

또한, 본 연구 결과는 향후 회전익 항공기 개발 시, 수
평 안정판 설계에 유용한 참고 자료가 될 것으로 기대된
다. 하지만 개선 형상에 대해서 구조해석을 통해서만 검
증이 수행되었으므로, 실제 제품의 사용을 통해 해당부분
의 지속적인 모니터링이 필요하며, 추가적인 연구도 지속
되어야 할 것으로 판단된다.
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