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            초록
          
        

        
          The structural design of large-scale wind turbine blades is inherently complex due to their composite material configuration and geometric scale. Conventional finite-element (FE) methods have been widely adopted for blade modeling and analysis; however, such approaches demand considerable computational resources and extended processing time. Furthermore, the multitude of design parameters involved often impedes systematic parametric investigations, thereby limiting efficiency in the early design stages.This study proposes a preliminary analytical framework for the initial structural design of laminated composite wind turbine blades, formulated on the basis of classical lamination theory (CLT). The constitutive relations of composite laminates are employed to derive an analytical design methodology, which is subsequently benchmarked against a three-dimensional FE blade model. Comparative results demonstrate strong correlation between the analytical predictions and FE simulations, validating the effectiveness of the proposed approach. The presented design scheme provides a rigorous yet computationally efficient foundation for early-stage blade development. It enables simplified modeling, facilitates flexible design modifications across diverse case studies, and significantly reduces computational effort relative to conventional FE-based methods. Consequently, the proposed methodology offers a practical tool for accelerating the preliminary design process of large composite wind turbine blades while maintaining structural reliability.
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      1. 서 론
      풍력터빈 블레이드의 설계는 공력 설계, 구조 설계, 하중 해석 및 구조 건전성 평가 절차를 통해 수행되며, 최종 공력 및 구조 성능이 설계 시점에 설정된 목표 규격을 만족할 때 설계가 완료된다.[1~4] 특히 구조 설계는 상대적으로 오랜 기간이 소요되므로, 초기 설계가 타당해야 한다. 이러한 이유로, 블레이드 개발 과정에서 초기 구조 설계에는 국제전기위원회 IEC(International Electrotechnical Commission) 풍력 등급 하에서 유사한 용량, 길이, 중량을 가진 기존 블레이드의 복합재 구조와 특정 설계 값이 활용되어 왔다.[5,6]

      한편, 블레이드의 구조 설계와 관련하여, 헬리콥터[7] 및 항공공학 분야[8]에서는 이미 구조 최적화를 위한 많은 연구가 수행되어 왔다. Lim et al.[9]은 다단계 최적화 기법을 이용하여 리프트 오프셋을 갖는 복합 회전익기의 로터 최적화 프레임워크를 개발하였다. 이 연구에서는 일차원 보 해석을 통해 고속 전진 비행 성능과 로터의 경량화가 연구되었다. Friedmann et al.[10]은 변분 점근법에 기반한 복합재 보 단면 해석과, 종합적 회전익 해석의 일환으로 헬리콥터 로터 블레이드 간의 적합성을 검토하였다. Kovalovs et al.[11]은 실험계획법과 반응표면 기법을 기반으로 능동 비틀림 제어를 위한 헬리콥터 로터 블레이드 설계의 수치 최적화를 수행하였다.

      이러한 맥락에서, 블레이드 구조는 풍력터빈 블레이드의 강성에 결정적인 영향을 미치며, 따라서 풍력터빈 연구에서 가장 중요한 분야 중 하나이다. Balokas와 Theotokoglou[12]는 준정적 유한요소해석(FEA)과 후처리 기법을 활용하여 GFRP(Glass Fiber Reinforced Plastic) 및 CFRP(Carbon Fiber Reinforced Plastic) 재료로 제작된 블레이드 박스 거더의 플랩 방향 하중 거동을 연구하였다. 2차원(2D) 및 3차원(3D) 유한요소 모델을 통해 응력 분포와 처짐 수준이 도출되었다. Hayat과 Ha[13]는 대형 블레이드의 기존 복합재 적층 설계를 개선하기 위해 전형적인 블레이드 스킨 적층판에 대한 매개변수 연구를 수행하였다. 또한, 다목적 최적화를 통해 모든 설계 요건을 동시에 평가하고 모든 설계 하중 조건을 고려하여 블레이드 복합재 적층의 최적 설계를 도출하였다. Perry et al.[14]은 100 m 이중날개 풍력터빈 블레이드의 보 구조 설계를 제시하였다. 그들은 100 m 이중날개 블레이드를 위한 내부 “이중날개 보(biplane spar)” 구조 설계에 초점을 맞추었다. 여러 보 구조가 설계되어 Sandia SNL100-00 블레이드(“단일날개 보(monoplane spar)”) 및 이중날개 블레이드(“이중날개 보(biplane spar)”)를 근사하였다. Jang과 Ahn[15]은 초기 비틀림이 있는 복합재 슬렌더 윙 구조에 대해 VABS를 이용한 2차원 선형 단면 해석, 복원 관계, 그리고 1차원 비선형 보 해석 이론을 제시하였다. Choi et al.[16]은 천으로 덮인 풍력터빈 블레이드의 구조 설계를 연구하였다. VABS를 통해 계산된 블레이드 단면의 구조적 특성은 기준 모델인 NREL-5 MW 풍력터빈 블레이드와 비교되었다. Barr와 Jaworski[17]는 가변 각도 스프레드 토우(Spread Tow) 복합재료를 사용하여 공기역학적 하중 하에서 굽힘-비틀림 연성 변형을 구현할 수 있도록 정적 공탄성 성능을 최적화하였다. 또한 Liao et al.[18]은 풍력터빈 블레이드의 보 캡 최적화를 검토하였다. 보의 두께와 위치가 설계 변수로 선택되었고, 비정상 블레이드 요소 운동량(BEM) 기반의 공탄성 시뮬레이터가 사용되었다. 선행 문헌들을 통해, 블레이드 구조 설계에서는 보 캡의 최적 설계와 수많은 반복적인 설계 변경이 필요함이 밝혀졌다.

      기존 연구들이 보여주듯, 블레이드 구조 설계와 관련 내용이 가장 집중된 분야였다. 또한 풍력터빈 블레이드 구조 설계의 경우 대부분 유한요소해석(FEA)이 적용되어 왔다. FEA는 복잡한 구조 특성상 다양한 해석 및 계산에 필수적이나, 재료, 형상, 하중 조건 등 다수의 설계 변경을 능동적으로 처리하기에는 불편하다. 대형 복합재 블레이드의 모델링과 평가에는 막대한 계산 자원과 시간이 요구된다. 따라서 블레이드 초기 구조 설계 단계에서 FEA의 사용 횟수를 줄일 수 있다면 블레이드를 보다 쉽고 빠르게 설계할 수 있을 것이다. 이러한 과도한 설계 부담을 동반하는 FEA의 대안으로, 접근이 용이한 새로운 설계 방법 제안이 필요하다.

      본 논문은 검증된 구조와 공력 특성을 가진 기준 블레이드의 구조 특정 결과를 활용하여, 고전 적층 이론(CLТ)과 1차원 보 공식에 기반한 대형 풍력터빈 블레이드의 예비 구조 설계 방법론을 제시한다. 기존 대형 블레이드의 결과를 기준 블레이드의 구조 규격으로 활용하며, 구조 설계는 보 캡에만 집중한다.[18] 대부분의 계산은 1차원 보 공식을 기반으로 처리된다. 제안된 설계 절차 검증을 위해 상용 소프트웨어 결과와 블레이드 처짐을 비교한다. 본 설계 기법을 활용하면, 상대적으로 적은 컴퓨터 자원과 노력으로 짧은 기간 내 다양한 설계 사례 연구를 위한 단순 설계 접근과 유연한 설계 변경이 가능하다.

    

    

  
    
      2. 제안된 설계 절차
      풍력터빈 블레이드 설계를 위해서는 재료 물성, 형상, 설계 하중 등 다양한 정보와 관련 지식 및 경험이 요구된다. 따라서 내부 정보가 충분하지 않거나 경험이 부족한 경우에는 어려운 공학적 과제가 된다. 이러한 상황에서 기존 블레이드로부터 강성, 중량, 두께와 같은 특성을 비교·획득하는 방법은 유용하다. 실제로 여러 블레이드 설계 기관에서는 블레이드 설계 및 평가 단계의 타당성 검증을 위해 이러한 접근을 채택해 왔다. 이는 자체 설계 결과가 충분히 축적되지 않은 경우 설계를 검증하는 효율적인 방법이 될 수 있다.[5,6]

      로터 블레이드 설계 과정의 순서도는 Fig. 1과 같다. 구조 설계에서는 표준화된 스팬 캡 두께 분포의 추세선 예측, 보 캡의 축방향 및 비틀림 연성 강성 계수, 블레이드의 1차원 보 공식을 통한 처짐 해석 등 다양한 설계 접근이 제안되었다. 먼저 기존 블레이드를 참조하여 보 캡 두께를 블레이드 길이에 대해 무차원화한다.

      
        
        

        Fig. 1. 
				
        

        
          Schematic diagram of the present preliminary structural design procedure
        
        

        

      

      그 후 이 정보를 바탕으로 기준 블레이드의 보 캡 두께를 추정할 수 있도록 공식화한다. 이 추세선 공식을 통해 보 캡 두께에 따른 적층 수가 결정된다. 다음으로, 보 캡 섬유의 최적 배향각을 결정하기 위해 CLT에 기반하여 여러 재료와 각도를 적용한 사례 연구를 수행하여 최적 조합을 도출한다. 초기 구조 설계에서는 탄소섬유강화플라스틱(CFRP) 및 유리섬유강화플라스틱(GFRP)을 대상으로, 다양한 섬유 배향각에 따른 각 블레이드 단면의 축방향 강성과 연성 계수를 추정한다. 또한 블레이드를 1차원 보로 치환하고 길이 방향으로 여러 구간으로 나누어 각 단면의 선단 처짐을 예측한다. 이 과정을 다른 요소에도 반복 적용하여 최종적으로 전체 블레이드의 선단 처짐을 구간별 결과의 누적값으로 산출한다.

      예측된 선단 처짐 결과는 타워 간극과 비교하여 안전 여유를 검토한다. 블레이드 초기 설계에서 최대 변위값이 타워 간극 허용 범위 내에 있으면 추가 설계 변경 없이 상세 설계 단계로 진행한다. 반대로 최대 변위가 허용 범위를 초과하면, 설계 조건에 따라 재료, 섬유 배향각, 보 캡 두께, 형상 등 적절한 수정이 필요하다. 이러한 반복 설계가 완료된 후, 초기 구조 설계 결과를 기반으로 FEA, CFD 등을 활용한 상세 설계 단계로 이어진다.

      
        2.1 스파 캡 두께 추정
        본 논문에서는 스파 캡에 사용되는 적층 수를 설계 변수 중 하나로 선정하였다. 이를 위해 다수의 기존 풍력터빈 블레이드[19~24]를 조사하여 스파 캡 두께 특성을 확인하고, 이를 정규화된 스파 캡 두께 분포와 비교하였다. IEC 풍력 등급에 해당하는 동일한 하중 조건에서 해석을 수행하였다. 또한 블레이드 크기가 커질수록 두께가 선형적으로 증가한다고 가정하였다. 따라서 블레이드 길이에 대해 특정 단면의 두께를 정규화하면 다양한 블레이드 간 비교가 가능하다. 유사한 설계 조건과 용량을 가진 기존 블레이드의 보 캡 두께 비율을 비교함으로써 일정한 경향을 파악할 수 있다. 이는 초기 적층 설계에서 반복 계산 횟수를 줄이고 최적 설계 개발 기간을 단축할 수 있다. 지금까지는 명확한 설계 철학 없이 근삿값으로 초기 스파 캡 두께를 적용하고, 그로 인해 여러 차례 수정이 이루어졌다. 그러나 기존 블레이드의 유사성이나 경향을 활용하면 보 캡 두께에 대한 추세선을 예측하고, 고차 다항식 곡선 근사 함수를 얻을 수 있다. 이를 통해 스파 캡 두께 비율을 추정하고, 최종적으로 단방향 적층의 단위 두께로 나누어 필요한 적층 수를 산출할 수 있다.

      

      
        2.2 스파 캡 강성 추정
        보 캡에 적용되는 재료와 적층 각도는 블레이드 구조 설계에서 가장 중요한 설계 변수 중 하나이다. 따라서 재료와 적층 각도에 대한 보 캡 매개변수 연구가 필요하다. 계산은 보 캡에 적용된 적층 수, 각도, 섬유의 재료 특성(단방향 혹은 다축)을 활용하여 수행된다. 또한 각 블레이드 단면에 대한 축방향 및 비틀림 연성 강성 계수 결과는 블레이드 설계 정보로 사용된다.

        복합재 보의 강성 계수 예측은 얇은 보에 대한 전통적 가정을 적용하여 고전 적층 이론(CLТ)에 기반해 여러 연구자들에 의해 제안되어 왔다.[25,26] 서로 다른 재료와 적층 방향을 갖는 다수의 적층으로 구성된 복합재 보의 응력 예측은 적층판 수준에서 수행된다. 좌표계와 응력 분포는 Fig. 2에 나타내었다. CLТ에 따르면, 행렬 A는 다음과 같이 표현될 수 있다:

        
          
          

          Fig. 2. 
				
          

          
            Coordinate system and stress in a composite beam
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        식 (1)에서 n은 스타 캡의 적층 수를 나타낸다. 또한, 얇은 복합재 구조의 경우 NS 값은 상대적으로 작으므로 0으로 가정할 수 있으며, 따라서 다음과 같이 표현된다.
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        여기서 Na 복합 적층판 응력의 합과 두께 방향으로 적층판의 응력을 적분한 값이다. 식 (2)를 다음과 같이 나타내면, 행렬의 각 요소는 이에 따라 결정된다.
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        여기서,
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        H11은 (4)~(6)에서 축 강성 계수로, 굽힘 강성에 비례하는 값이다. H21은 비틀림 처짐을 유발하는 정도를 나타내는 비틀림 결합 강성 계수이고, H22는 전단 강성 계수이다. 본 논문에서는 하중에 의한 블레이드 처짐에 비례하는 양인 축 강성 계수를 사용하여 블레이드의 초기 구조 설계를 수행하였으며, 이 결과는 적층 재료와 각도의 변화에 따른 축 강성 계수와 비틀림 결합 강성 계수 간의 상관관계를 규명하는 데 활용되었다.

      

      
        2.3 블레이드 끝단 처짐 예측
        극한 하중 조건에서 블레이드 끝단 처짐을 평가하는 것은 구조적 건전성을 평가하는 데 필수적인 항목이다. 이는 설계 검증 및 평가 단계에서 엄격히 수행되어야 한다. 특히, 풍력 터빈 형식 인증 과정에서는 끝단 처짐 결과와 유한요소해석(FEA) 및 실물 크기 블레이드 시험 간의 비교가 블레이드 구조적 건전성을 검증하는 가장 중요한 절차이다. 또한 실제 운전 중에는 낙뢰, 접합부 손상, 제조 결함(기포 및 이물질의 침투, 불량 금속화 수지 등)으로 인한 손상과 더불어 블레이드가 타워에 충돌하여 발생하는 손상이 블레이드의 주요 손상 요인 중 하나이다.

        유한요소해석(FEA)을 통해 각 구조 설계 단계에서 끝단 처짐을 평가하는 것은 간단하지 않다. 이는 블레이드의 경량화와 구조적 건전성을 동시에 충족하기 위해 “구조 설계 - 하중 해석 - 설계 평가” 과정이 반복되기 때문이다. 따라서 예비 설계 단계에서는 다수의 설계안을 빠르게 최종 설계안으로 도출하기 위해, 1차원 보(beam) 이론을 기반으로 한 끝단 처짐 평가에 집중할 필요가 있다. 경험적으로, 블레이드 끝단 처짐에서 충분한 안전 여유를 확보하지 못할 경우 좌굴, 섬유 파손, 접착 불량 등 구조적 건전성의 다른 항목들을 충족시키기 어렵다는 것이 확인되었다.

        블레이드는 Fig. 3과 같이 1차원 보 모델로 대체되며, 끝단 처짐 예측이 수행된다.

        
          
          

          Fig. 3. 
				
          

          
            Beam model of the blade for the deflection estimation
          
          

          

        

        먼저 블레이드를 길이 방향으로 여러 구간으로 나누고, 각 구간의 강성, 외부 하중, 구간 길이 등의 단면 특성을 사전에 계산한다. 이후 이러한 정보를 바탕으로 식 (7)과 (8)을 이용하여 각 블레이드 구간에 대한 끝단 처짐을 계산한다. 이 과정은 다른 요소들에 대해서도 반복되어 최종 예측이 완성된다.
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        θi는 식 (7)~(8)에서 회전각으로, 외부 하중(Mi)과 강성(EIi)에 비례하는 값이다. li ​는 블레이드를 여러 구간으로 나눈 단면 길이이며, δi 는 예측된 처짐 값이다.

      

    

    

  
    
      3. 수치 설계 적용
      제2장에서 소개한 CLT 기반의 예비 구조 설계 절차에는 정상화된 스파 캡 두께 분포의 추세선 예측, 스파 캡의 축 및 비틀림 결합 강성 계수, 그리고 끝단 처짐 예측을 위한 블레이드의 1차원 보 정식이 포함되어 있다. 본 장에서는 이러한 절차를 적용하여 예비 구조 설계를 시도하되, 스파 캡에 중점을 두고 진행한다.[18] 스파 캡은 바람에 의해 블레이드에 작용하는 전단력과 굽힘 모멘트를 견디는 주요 구조물로, 그 치수는 블레이드의 질량과 강성에 큰 영향을 미친다. 또한 모수적(parametric) 연구를 수행하고, 본 연구에서 제시한 설계 절차를 검증하기 위해 블레이드 끝단 처짐 결과를 본 연구와 유한요소해석(FEA) 결과 간에 비교할 것이다.

      
        3.1 기준 블레이드 형상
        블레이드의 초기 구조 설계를 위해, 공기역학적 및 구조적 성능이 검증된 기존 블레이드 형상(KR40.1b, Table 1)을 기준 블레이드로 선정하였다. Table 1은 기준 블레이드 설계에 사용된 터빈 시스템의 사양을 요약한 것이다. 본 풍력 터빈은 정격 풍속 조건에서 17.47 RPM으로 회전하며, 정격 출력 2 MW로 설계되었다. 또한 IEC 풍력 등급 IIA에 따라 설계되었으며, 길이 40.1 m, 무게 7,838 kg, 최대 시위(chord) 3.2 m의 사양을 가진다.

        
          Table 1. 
				
          

          
            Specification for 2 MW reference turbine and KR40.1b blade
          
          

        

        
          
            
              	Item
              	Description
            

          
          
            	Type
            	3 bladed upwind
          

          
            	Rotor diameter
            	82.0 m
          

          
            	Rotor swept area
            	5281 m2
          

          
            	Hub height
            	78.0 m
          

          
            	Power regulation
            	Variable speed, pitch regulated
          

          
            	Rotor speed
            	17.47 RPM (rated)
          

          
            	Rated power
            	2,000 KW (2 MW)
          

          
            	Cut-in wind speed
            	4 m/s
          

          
            	Cut-out wind speed
            	25 m/s
          

          
            	Rated wind speed
            	11.5 m/s
          

          
            	Design wind class
            	IIA (Vref=42.5 m/s, Iref=0.16)
          

          
            	Annual mean wind speed at hub height
            	8.5 m/s
          

          
            	Required turbine lifetime
            	20 years
          

          
            	Blade mass
            	7,838 kg
          

          
            	Blade length
            	40.1 m
          

          
            	Tower clearance
            	5.85 m
          

          
            	Max chord
            	3.2 m
          

        

        

        극한 하중은 Fig. 4와 같이 시스템 하중 해석을 통해 도출되며, 끝단 처짐 예측을 위한 극한 하중 조건으로는 블레이드 루트(root) 영역에서 끝단까지를 바라보았을 때, 블레이드 길이를 따라 발생하는 합성 모멘트의 360도 분포를 나타내는 극좌표 하중 외피(PLE, Polar Load Envelope)가 채택된다. 이 경우, 가장 큰 대표 하중이 발생하는 280.7°를 설계 하중 사례로 선정하였다. 비록 설계 하중 사례 93.1°에서 더 큰 하중 값이 나타나지만, 이 경우 블레이드의 최대 변위는 타워 방향이 아닌 반대 방향으로 발생하여 타워와 멀어지므로, 타워 간섭 여부를 확인하는 것은 의미가 없으며 계산에서 제외된다. 따라서 설계 하중 사례 280.7°를 기준으로 블레이드의 예비 구조 설계가 수행된다.

        
          
          

          Fig. 4. 
				
          

          
            Polar load envelope and design loads case
          
          

          

        

        블레이드(KR40.1b)는 역설계 방법론을 통해 설계되었다. E-glass-epoxy 기준 블레이드는 NREL 5 MW 터빈 블레이드의 단면 질량 및 강성 특성과 최대한 유사하도록 3차원 블레이드의 단면 특성을 생성하여 설계되었다.[27] 블레이드의 전연(leading edge)과 후연(trailing edge) 구간의 외피(skin)는 블레이드 축을 기준으로 ±45° 방향의 이방향(biaxial) 재료로 구성되며, 주 스파 캡(main spar cap)에는 일방향(unidirectional) 재료가 사용된다. 스파 캡의 예비 설계를 따른 후, 기준 블레이드의 단면 특성과 최대한 일치하도록 블레이드 각 구간에 배치되는 복합재의 수를 반복적으로 조정한다.

      

      
        3.2 스파 캡 두께 추정
        여러 기존 터빈 블레이드에서의 정규화된 스파 캡 두께 분포와 그 추세선은 Fig. 5에 제시되어 있다. Fig. 5에서 확인된 바와 같이, 스파 캡 두께 비율은 구간 Station 20에서 100까지 4종의 기존 블레이드에서 유사한 경향을 보인다. 그림에서 기존 블레이드의 정규화된 스파 캡 두께가 유사하다는 것은 스파 캡의 정규화된 강성도 유사함을 의미한다. 이는 모든 블레이드의 스파 캡 재료와 적층 각도가 0° 방향 일방향 섬유를 가진 GFRP로 동일하고, 정규화된 스파 캡 두께가 유사하기 때문에 정규화된 강성 또한 유사해지기 때문이다. 다만 블레이드 루트(root) 위치에서는 두께 비율의 차이가 나타나는데, 이는 주로 블레이드 설계자와 제조사에 따라 사용되는 T-볼트, 스터드 볼트 등 다양한 볼트 형태의 차이에서 기인한다.

        
          
          

          Fig. 5. 
				
          

          
            Comparison of the spar cap thickness in the existing turbine blades
          
          

          

        

        본 논문에서는 기존 블레이드의 정규화된 스파 캡 두께 분포를 조사하여 초기 적층 설계를 위한 추세선을 예측하였으며(Fig. 5), 이를 통해 식 (9)와 같이 6차 곡선 근사 함수를 도출하였다. 이를 이용해 블레이드의 스파 캡 두께 비율을 재계산하고, 최종적으로 일방향 섬유의 단위 두께로 나누어 필요한 층수를 산출하였다.
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        식 (9)에서 𝑦는 스파 캡의 정규화된 두께를 나타내고, 𝑥는 블레이드 길이를 따라 정규화된 블레이드 위치를 나타낸다. 이 공식은 블레이드 길이 방향에 따른 스파 캡 두께를 결정하는 수치적 표현일 뿐, 보편적인 공식은 아니다. 또한 블레이드 설계는 풍력 등급과 정격 출력의 변화에 따라 달라지므로, 위의 식 역시 기존 블레이드를 참조하여 변형될 수 있다. 블레이드 구조 설계에서 스파 캡 두께는 블레이드의 강성을 결정하기 때문에 가장 중요한 설계 변수 중 하나이다.[18] 이러한 추세선을 이용하면 블레이드 설계에 대한 지식과 경험이 부족하더라도 초기 단계에서 스파 캡 두께를 결정할 수 있다.

      

      
        3.3 스파 캡의 강성 계수
        기준 블레이드를 기반으로, 스파 캡에 대해 재료(GFRP, CFRP)와 적층 각도(0°, 5°, 10°, 15°, 20°)에 따른 모수적(parametric) 연구를 수행하였다. 강성(EI )을 결정하는 주요 인자 중 본 절에서는 영률(Young’s modulus, E )만을 고려하였다. 단면 2차 모멘트(I ) 값, 즉 스파 캡 두께는 앞선 식 (9)에서 이미 반영되었기 때문이다. 따라서 본 설계 최적화는 영률(E ) 값을 극대화하는 데 초점을 두었다.

        블레이드 강성 계수의 계산 위치는 Fig. 6에 나타내었다. 계산은 스파 캡에 적층된 적층 수, 각도, 섬유 재료 특성(일방향 혹은 다방향)을 포함한 정보를 바탕으로 식 (4)와 (5)를 이용하여 수행하였다. 또한, 각 블레이드 구간에서 도출된 축 강성 계수와 비틀림 결합 강성 계수 결과는 블레이드 재설계 과정에 활용된다.

        
          
          

          Fig. 6. 
				
          

          
            Stiffness computation locations of the spar cap
          
          

          

        

        Fig. 7과 Fig. 8은 각각 GFRP와 CFRP 스파 캡의 계산 위치별 축 강성 계수를 보여준다. 두 경우 모두, 일방향 섬유의 적층 각도가 증가할수록 축 강성 계수가 감소하는 것으로 나타났다. 이는 복합재 섬유의 적층 각도가 블레이드의 주 축 방향(0°)과 달라질수록 주 축 방향의 강성이 비례적으로 감소하기 때문이다. 따라서 블레이드의 주요 하중 방향인 굽힘 하중(My)에 대응하기 위해 스파 캡에 0° 재료를 집중 배치하는 것이 필요하다고 판단된다. 각도가 0°에서 20°로 증가함에 따라 섬유가 하중에 저항하는 능력이 약화되고, 이에 따라 축 강성 계수 또한 감소하는 것을 확인할 수 있다. 또한 Fig. 8에서 볼 수 있듯이, CFRP의 축 강성 계수는 Table 2에서 GFRP보다 두 배 이상 높은 영률(E )을 가지므로, Fig. 7의 GFRP보다 약 두 배 높게 나타난다.

        
          
          

          Fig. 7. 
				
          

          
            Axial stiffness coefficient of the spar cap made of GFRP
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 8. 
				
          

          
            Axial stiffness coefficient of the spar cap made of CFRP
          
          

          

        

        
          Table 2. 
				
          

          
            Material properties for GFRP and CFRP
          
          

        

        
          
            
              	
              	Ply Thickness
              	
                Ex
              
              	
                Ey
              
              	
                Gxy
              
              	
                vxy
              
              	
                vxy
              
            

            
              	[mm]
              	[MPa]
              	[MPa]
              	[MPa]
              	[-]
              	
                kg/m
                3
              
            

          
          
            	UD
(Glass)
            	0.47
            	41,800
            	14,000
            	2,630
            	0.28
            	1,920
          

          
            	Tri-axial
            	0.94
            	27,700
            	13,650
            	7,200
            	0.39
            	1,850
          

          
            	Bia-axial
            	1
            	13,600
            	13,300
            	11,800
            	0.49
            	1,780
          

          
            	Foam
            	1
            	256
            	256
            	22
            	0.3
            	200
          

          
            	UD
(Carbon)
            	0.47
            	114,500
            	8,390
            	5,990
            	0.27
            	1,220
          

        

        

        앞서 언급한 바와 같이, 블레이드의 스파 캡을 설계할 때에는 블레이드에 작용하는 하중의 방향과 크기를 고려하여 적층 각도와 사용할 재료를 선정할 필요가 있다.

        Fig. 9와 Fig. 10은 각각 블레이드의 GFRP와 CFRP 비틀림 결합 강성 계수를 나타낸 것이다. 도표에서 확인할 수 있듯이, 일방향 섬유의 각도가 증가할수록 비틀림 결합 강성 계수는 점차 증가하며, 특정 각도에 도달하면 수렴하여 일정한 값을 유지하는 경향을 보인다.

        
          
          

          Fig. 9. 
				
          

          
            Twist coupling stiffness coefficient of the spar cap made of GFRP
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 10. 
				
          

          
            Twist coupling stiffness coefficient of the spar cap made of CFRP
          
          

          

        

        마찬가지로, 섬유 각도를 무한정 증가시키기보다는 굽힘-비틀림 효과를 고려하여 특정 각도로 설정하는 것이 바람직하다. 또한, Fig. 7과 8에서와 같이 CFRP의 비틀림 결합 강성 계수는 GFRP보다 더 큰 값을 나타낸다. 결론적으로, 일방향 섬유의 적층 각도가 주 축 방향에서 벗어나 증가할수록 축 강성은 감소하지만, 비틀림 결합 계수는 약 10°~15° 부근에서 특정 값으로 수렴하는 경향을 보이며, 이러한 특성은 재료에 따라 달라진다. 블레이드의 일부 구조 설계에서는 이러한 특성을 활용하여 하중에 의해 발생하는 굽힘 처짐과 비틀림 처짐을 동시에 유도함으로써 출력 향상과 피로 하중 저감을 달성하는 연구가 진행되고 있다.[28] 본 논문에서는 블레이드에 작용하는 주요 하중인 굽힘 모멘트(My)에 대응하기 위해 일방향 재료를 사용하였다. 그러나 굽힘-비틀림 결합(TBC) 블레이드 설계를 위해서는,[29] 본 논문의 결과(Fig. 9와 Fig. 10)가 기초 자료로 활용될 수 있을 것이다.

      

      
        3.4 끝단 처짐 예측
        Fig. 3과 같이 블레이드를 12개 구간으로 분할하고, 각 블레이드 구간에 대해 식 (7)과 (8)을 이용하여 끝단 처짐을 예측하였다. Table 3에는 설계 하중 사례 280.7°(MY,min)에 대한 끝단 처짐 예측 결과가 4.1 m로 제시되어 있다. Table 1에서 보이는 바와 같이 허용 가능한 타워 이격 거리는 5.85 m이다. 이는 블레이드가 처짐 시에도 타워로부터 최소 5.85 m 이상의 간격을 유지해야 함을 의미하며, 본 연구에서 얻은 결과는 이러한 기준을 충족함을 보여준다.

        
          Table 3. 
				
          

          
            Tip deflection results by 1-D beam formulation for design load case, 280.7° (MY,min)
          
          

        

        
        

        
          Table 4. 
				
          

          
            Tip deflection results comparison between 1-D beam formulation and FEA
          
          

        

        
          
            
              	Load Case
              	Present [m]
              	FEA
[m]
              	Discrepancy 
[%]
            

          
          
            	Design load case, 280.7°
(My,min)
            	4.1
            	3.74
            	8.78
          

        

        

        이와 같은 단순한 정식을 활용하면 블레이드의 최대 변위를 간단히 계산할 수 있다. 일반적인 블레이드 설계 절차는 이 단계까지 도달하는 데 12개월 이상이 소요되지만, 본 설계 절차는 단 2개월만 필요하다. 제시된 방법은 간단하고 직관적이어서 상대적으로 적은 시간과 노력이 든다. 그러나 본 설계 접근법을 검증하기 위해 끝단 처짐 결과를 유한요소해석(FEA) 결과와 비교할 것이다.

      

    

    

  
    
      4. 설계 절차의 검증
      블레이드의 3차원 유한요소 모델은 ANSYS를 이용하여 “Shell 181” 요소로 생성하였다. 이 요소는 복합재 쉘이나 샌드위치 구조를 모델링하는 데 사용될 수 있으며, 각 절점(node)마다 6자유도를 가진 4절점 요소이다. 복합재 쉘 모델링의 정확도는 1차 전단 변형 이론(first-order shear deformation theory)에 의해 결정된다. 블레이드는 루트(root)는 고정되고 끝단(tip)은 자유로운 조건으로 모델링되었다. Fig. 11은 블레이드의 유한요소 모델과 절점 및 요소 수 등 세부 정보를 보여준다.

      
        
        

        Fig. 11. 
				
        

        
          Twist coupling stiffness coefficient of the spar cap made of CFRP
        
        

        

      

      설계 하중 사례 280.7°에서 유한요소해석(FEA)을 통한 끝단 처짐 예측 결과는 3.74 m로 계산되었다. 본 해석과 FEA 결과 간의 차이는 8.78%에 불과하며(Table 4), 이는 높은 일치를 보여준다. 1차원 보(beam) 정식을 이용한 결과는 FEA보다 다소 큰 값으로 계산되었으며, 이는 보수적인 특성을 나타낸다.

      따라서 초기 반복 설계 과정에서 보(beam) 이론을 적용하는 방법은 예비 설계 평가 단계에서 비교적 신뢰할 수 있는 끝단 처짐을 추정하는 방법으로 활용될 수 있다. 또한, 1차원 보 정식의 경우 단 12개의 보 요소만을 사용하지만, FEA에서는 24,366개 이상의 절점과 25,041개의 요소가 사용되어 훨씬 더 많은 계산 시간과 자원이 필요하다. 그러나 본 논문에서 제안한 설계 방법은 이러한 복잡하고 시간 소모적인 절차가 필요하지 않으면서도 높은 정확도를 가진다.

    

    

  
    
      5. 결과 논의
      본 연구에서는 CLT에 기반하여 대형 풍력터빈 블레이드를 1차원 보 해석을 통해 단순한 방법으로 설계하였다. 블레이드의 구조 해석에는 고급 보 모델링 기법이 사용되었으며, 이는 적은 계산량으로도 기하학적 정확성을 만족시킨다. 1차원 보 해석은 3차원 유한요소해석(FEA)과 일관성을 유지하면서도 기하학적으로 정확하다. 또한 본 절차는 간결하여 복잡한 방정식이나 불일치 문제를 피할 수 있다.

      본 논문에서 제시한 설계 절차는 FEA와 비교했을 때 다음과 같은 여러 가지 장점을 가진다:

      
        	✓ 공학적 작업량 감소: 본 해석에서는 단 12개의 보 요소만을 사용한 반면, ANSYS 유한요소 모델에서는 24,366개 이상의 절점과 25,041개의 요소가 포함된다. 유한요소해석(FE analysis)을 위해서는 CAD 프로그램을 이용하여 블레이드를 Fig. 11과 같이 설계한 뒤, 다시 메쉬 작업을 수행하고 FE 모델링을 진행해야 한다. 이 과정에는 막대한 계산 자원과 시간이 소요된다. 그러나 본 논문에서 제안한 설계 방법은 이러한 복잡하고 시간 소모적인 절차가 필요하지 않다.


        	✓ 설계 기간 단축: 본 설계 절차는 단 2개월만 소요되며, 일반적으로 12개월 이상이 걸리는 것과 대조된다. 제안된 설계 절차는 단순하고 직관적이어서 상대적으로 적은 시간과 노력만 필요하다. 즉, 전체 기간의 약 16%만 소요되므로 설계 기간을 크게 단축할 수 있다.


        	✓ 경험 및 정보 요구도 감소: 풍력 블레이드를 설계하기 위해서는 다양한 정보와 관련 지식, 경험이 요구되며, 이러한 경험이 부족할 경우 매우 어려운 공학적 과제가 된다. 그러나 본 논문에서 제시한 설계 절차를 따르면 블레이드 설계에 익숙하지 않더라도 예비 구조 설계를 수행할 수 있다.


        	✓ 높은 정확성: 끝단 처짐 예측 결과, 1차원 보 정식과 유한요소해석(FEA) 결과는 각각 4.1 m와 3.74 m로 도출되었다. 블레이드 운전 시 가장 지배적인 하중은 블레이드 길이 방향(span-wise direction) 성분이며, 본 하중 조건을 바탕으로 끝단 처짐 예측을 수행하였다. 본 해석과 유한요소해석 결과 간의 차이는 단지 8.8%에 불과하며, 매우 높은 일치를 보인다.


      

      또한 예비 설계 단계에서는 블레이드의 재료와 형상이 여러 차례 변경될 수밖에 없는데, 본 방법은 이러한 변화에 능동적으로 대응할 수 있다는 장점이 있다. 끝단 처짐 결과에 소폭의 차이가 있더라도, 본 논문에서 제시한 방법은 예비 설계 평가 단계에서 효과적인 해결책이 될 수 있다.

    

    

  
    
      6. 결 론
      본 연구에서는 수 MW급 풍력터빈 블레이드의 초기 구조 설계를 위해 고전 적층 이론(CLТ)에 기반한 예비 구조 설계 기법을 제안하였다. 예비 구조 설계를 위해 정규화된 스파 캡 두께 분포의 추세선 예측, 스파 캡의 축방향 및 비틀림 연성 강성 계수, 그리고 블레이드의 선단 처짐 예측을 위한 1차원 보 해석 등 다양한 설계 접근법을 제시하였다. 기존 블레이드의 정규화된 스파 캡 두께 분포를 도출하고, 이를 기반으로 추세선을 적용하여 초기 스파 캡 적층 수를 산출하였다. 이어 본 해석을 바탕으로, 다양한 적층 각도를 가진 탄소섬유강화플라스틱(CFRP)과 유리섬유강화플라스틱(GFRP)을 적용하여 초기 구조 설계를 위한 각 블레이드 단면의 축방향 강성 계수와 연성 계수를 예측하였다. 마지막으로, 제안된 설계 기법을 검증하기 위해 블레이드의 선단 처짐 예측 결과를 3차원 유한요소해석(FEA) 결과와 비교하였다.

      비록 복합재 구조의 설계와 계산에는 유한요소해석 소프트웨어가 널리 활용되고 있으나, 막대한 계산 자원과 시간이 요구되며, 유연한 매개변수 연구에는 적합하지 않다. 본 논문에서는 구성 방정식을 기반으로 직관적이고 효율적인 복합재 블레이드 예비 설계 방법을 개발하였으며, 이를 검증하기 위해 3차원 ANSYS 결과와 비교하였다. 두 결과는 잘 일치하였으며, 제안된 기법은 짧은 기간 내 다양한 설계 사례 연구를 위한 복합재 풍력 블레이드의 예비 설계에서 높은 공학적 가치를 가진다. 향후에는 세장 구조의 원래 비선형 3차원 해석을 2차원 단면 해석으로 단순화하는 상용 프로그램 VABS와의 비교 연구 및 최적화가 추가적으로 필요할 것이다.
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