
서 론1.

항공기에 많이 사용하는 알루미늄은 듀랄루민

이라는 계열의 알루미늄과 초듀랄루민2024 인

7075계열의 알루미늄을 많이 사용하고 두 종류

는 열처리와 시효처리를 거쳐 적당한 강도를 갖

는 구조체를 형성한다.

이런 알루미늄 합금으로 이루어진 항공기는 크

게 이착륙시 지면으로부터 받는 반력과 운항시,

의 공기력 및 관성력 그리고 기계장치 진동 등,

으로 이루어진 랜덤피로하중을 받고 있다 이런.

피로하중으로 인하여 항공기 구조 및 부품에 균

열을 발생시키고 이런 균열발생은 항공기 구조,

의 강도와 수명에 매우 큰 영향을 미친다.
(1-9)

본 논문에서는 항공기 실제 운용에 있어 받는

랜덤피로하중하에서 즉 주사전자현미경을SEM ,

이용한 파면사진을 통해 균열진전 특성을 파악하

고 균열진전방지대책에 필요한 균열의 크기 정,

밀측정 및 파면사진과 스트레인 사이클 비교를

통해 균열진전에 관련된 주요하중을 분석하고자

한다.

연구내용2.
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Abstract

The purpose of this study is to analyze the important loads related with crack-growth in aircraft. Al

Alloys mainly used in aircraft are Al2024 and Al7075 in Duralumin. In random fatigue loading, it has

been understood crack-growth characteristic using fractured surface photograph by SEM. In order to

obtained CTOD, we measured a crack size in wing frame part. As a result of fatigue experiment that

accumulating plenty of fatigue loadings, we find more cracks than that produces in the same fatigue

loading.

The important loads relating to crack-growth was found in the largest strain cycle. Applying strain

block in fatigue experiment, it is actually loading in connection of aircraft. In conclusion, These results

can be used for preventing an accident owing fatigue-fracture in aircraft.
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시편 선정 및 크랙2.1

시편선정2.1.1

그림 은 항공기의 프레임을 보여주고 있으2-1

며 타원형 부분의 단면적을 그림 오른편에 나타,

내었다 이 프레임을 스트레인 모드로 피로실험.

을 실시하여 균열이 발생한 여러 부분 중 사각,

형으로 표시한 두 시편들을 대상으로 파면분석

하였고 각각을 시편을 라고 명하, FFS-1, FFS-2

였다 두 시편에 있어 분석방법은 동일하기에 주.

로 시편에 대한 설명을 주로 시편FFS-1 FFS-2

에 대한 설명엔 반복내용 없이 주로 파면사진과

주요 데이터를 나타내는 테이블 기술할 예정이

다.

Fig.2-1 Specimen location

시편 형상 및 크랙2.1.2 Type

그림 에서는 앞서 선정한 시편을 파면 분2-2

석을 위하여 균열면에 평행한 방향으로 시편을

절개한 단면의 형상을 보여주고 있다 그림을.

통해 알 수 있듯이 시편의 노출된 균열FFS-11

의 길이는 에 이른다25mm .

Fig.2-2 FFS-1 Specimen shape

Fig.2-3 FFS-2 Specimen shape

그림 은 시편 의 파면을 을 통2-3 FFS-1 SEM

해 배의 배율로 촬영한 사진들을 조합한 것으18

로 이를 통해 크랙의 개시점과 크랙진전방향을

알 수 있다 그리고 파면분석을 위한 사진 촬영.

은 직사각형으로 표시한 부분을 대상으로 하였

다.

스트레인 블록2.2

실제 랜덤 스펙트럼 스트레인2.2.1

그림 는 피로실험시 항공기에 가해준 랜덤2-4

스트레인을 보여주고 있다 그래프의 축이 스트. Y

레인의 크기를 나타내고 있으며 이 스트레인 크

기는 실제 항공기 운용에 있어 항공기가 받는 여

러 하중을 고려하였다 그래프의 스트레인들을.

한 블록으로 지정하고 블록들을 반복하여 실험,

을 실시하였고 이 스트레인 블록의 피로 피로,

반복수는 약 만번에 이른다8 .

Fig. 2-4 Real random spectrum strain

스펙트럼 스트레인 분석2.2.2

그림 는 앞의 스트레인 블록의 연신율을2-5

연신율의 변화량으로 하여 표현하였고 그offset ,

중에서 연신율 변화의 값이 에서 마1200 2000
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이크로로 지정하였다.

그리고 그 값이 가장 큰 스트레인 사이클을 1

번부터 번까지 지정하였다 만번의 사이클 다8 . 8

시 말해 만개의 사이클 모두를 고려하는 것은, 8

불가능하기에 크랙 진전에 관계 될 수 있는 연신

율 변화의 값이 에서 에 해당하는1200 2000 mμ

스트레인 사이클만을 표현하였다.

이 처럼 연신율을 연신율의 변화량으로 offset

하여 표현한 것은 피로실험에 있어 균열진전정도

는 연신율의 크기에 결정되는게 아니고 바로 연,

신율의 변화량에 의해 결정되기 때문이다 위에.

서 스트레인 블록에서 보면 알 수 있듯이 분명히

압축력이 작용하기에 단지 각각의 스트레인 사이

클의 절대값에 균열이 진전되는 것이 아니고 앞

사이클과의 변화량에 의해 균열이 진전되기 때문

이다.

그리고 위에서 지정한 개의 스트레인 사이클8

은 파면 사진진상에서 각각의 스트라이에이션에

맞는 하중점 위치배열에 기준이 된다(load point) .

Fig.2-5 Strain distribution ( =∆με

1200-2000)

을 이용한 피로파면 분석2.3 SEM

파면분석을 위한 사진촬영은 분석을 위해 균열

면에 평행하게 절단한 피로파면을 을 이용SEM

하여 배의 배율로 촬영하였으며 피로파면에500 ,

있어 번에서 번 블록에 해당하는 부분은 아1 16

주 미소한 스트라이에이션 간격과 균열닫힘현상

에 의한 파면손상 관계로 분석을 생략하였다 그.

리고 파면상의 배열에 있어 앞에서load point

선정한 개의 스트레인 사이클을 기준으로 하였8

고 에서는 이 스트레인 사이클들에 관한, Table 1

데이터를 나타내고 있다.

Table 1 Strain data (εi+1 ㅡ εi = 1200 2000 )˜

그림 은 시편의 파면을 을 이용2-6 FFS-1 SEM

하여 배의 배율로 연속적으로 촬영한 약500

여개의 사진들의 조합으로서 그 길이는 실제100 ,

에 이른다3m .

그림상 숫자는 스트레인 블럭 반복수를 나타

내고 있으며 왼쪽 사각형 부분은 위해서 말했듯,

이 아주 미소한 스트라이에이션의 간격과 균열.

닫힘현상에 의한 파면손상으로 분석을 생략한 1

번에서 번 블록에 해당하는 부분을 나타내고16

있다 균열진전방향은 화살표 방향으로 그림상에.

서 위에서 아래로 향하고 있다.

이런 파면 사진상에 각각의 스트라이에이션에

맞는 선정 방법에 있어서 간략히 설load point

명을 하자면 에 이르는 사진상에서 앞에서, 3m

선정한 개의 스트레인 사이클을 기준으로 스트8

레인 그래프를 일정한 비율로 확대 또는 축소하

면서 각각의 스트라이에이션에 위치배열 시켰다.

이 작업에선 다수의 사진작에 있어 좀 더 편리

한 소프트웨어를 사용하였다Paintshop .

Fig.2-6 FFS-1 SEM fractographs (x500)
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의 파면사진상에서 위치Fig.2-6 Load point

배열 방법에서 시편의 파면을 을 이FFS-1 SEM

용하여 배의 배율로 촬영한 사진을 배열하였500

다 배 사진들을 각각의 스트라이에이션에 맞. 500

게 조합하여 여개의 조합된 파면사진상 스트100

레인 블록 그래프를 위치시켰다 이 때 위의 스트

레인 블록에서 선정한 연신율의 변화량의 값이

가장 큰 개의 사이클이 파면사진상의 스트라8

이에이션과 스트레인 사이클 위치맞춤에 기준이

되었다.

앞선 과정을 통하여 완성되어진 파면과 스트레인

의 사이클 위치배열 스트레인 블록들의 반복수를

표현하고 균열닫힘현상과 미소한 스트라이에이션

간격으로 분석한 생략한 부분을 직사각형으로 표

시하였다.

그림 은 파면사진상의 각각의 스트라이에2-7

이션에 맞는 위치배열에 있어 각 블load point

록당 근거가 될 수 있는 스트라이에이션을 나타

내고 있다.

Fig.2-7 High magnification(x500) SEM

fractographs showing the matching areas-

FFS-1

결과 분석2.4

파면분석의 결과로서 번 블록 이상에선 더32

이상의 균열진전이 없음을 알 수 있었고 번, 32

블록까지의 총 균열진전량의 약 임을 확0.1inch

인 할 수 있었다.

Fig. 2-8 The length of fatigue area as a

function of number of blocks - 271
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Fig. 2-9 The length of fatigue area as a

function of number of blocks - 224

항공기 프레임을 스트레인 모드로 피로시험을

실시하여 선정한 시편의 파면 분석을 통해 블32

록이상에선 더 이상의 균열진전이 없고 블록, 32

까지의 총 균열진전량은 약 임을 알 수0. 1inch

있다 블록이 가해질수록 즉 피로하중이 누적 될. ,

수록 같은 피로하중에도 더 많은 균열을 보임을

알 수 있다 이의 각 블록당 균열진전정도는 위.

의 와 를 통해 알 수 있다Fig.2-8 Fig.2-9 .

파면사진상의 위치배열에서 균열진load point

전에 관련되는 주요하중이 스트레인변화량이 가

장 큰 스트레인 사이클임을 확인할 수 있었다.

결 론3.

본 연구에서 피로실험시 가해준 스트레인 블록은

실제 항공기 운용에 있어 항공기가 받을 수 있는

하중을 고려한 값이기에 항공기 구조나 부품에

균열을 발생 또는 진전에 관련하는 주요하중이
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스트레인변화량이 가장 큰 스트레인 사이클임을

확인할 수 있었다 따라서 항공에 발생하는 피로.

파괴에 의한 사고를 본 연구를 통하여 미연에 방

지 할 수 있는 중요한 자료가 될 수 있을 것으로

사료된다.
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