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論文
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ABSTRACT

  Aerospace structures need high stability and long life because many personal injuries can 

result from an accident and securing structural integrity for various external environments is 

more important than any other thing. So first of all we must prove the destruction properties 

for operating environment, have prediction technology about damage evolution and life, and 

develop an economical non-destructive technology capable of detecting structure damage.

  Acoustic emission (AE) have no need of artificial environment like ultrasonic inspection or 

radio fluoroscopy to emit a certain energy, is a testing technique using seismic signal resulting 

from interior changes of solids, and enables to observe if any fault is appeared and it grows 

seriously or not while running.

  In this study we suggest the method of structural integrity evaluation for aerospace 

structures through the acoustic emission technique, for which a model plane was 

manufactured and an actual operation test was conducted.
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Ⅰ. 서 론

항공우주 구조물은 사고가 일어날 경우 많은 인명

피해가 발생하기 때문에 높은 안정성과 긴 수명을 

필요로 하며, 여러 가지 외부 환경에 대한 구조적 

건정성(structural integrity)을 확보하는 것이 무엇

보다 중요하다. 이를 위해서는 먼저 운용환경에 대

한 재료의 파괴특성을 규명하고 결함성장 및 수명에 

대한 예측기술이 필요하며, 운용중 구조물의 손상을 

탐지할 수 있는 고 신뢰성의경제적인 비파괴 기술의 

개발이 절실하다. 현재 항공우주 구조물에서는 계류 

중 SRM(Structural Repair manual)의 절차에 따라 

육안검사를 실기한 후 결함이 발견될 경우 초음파 

탐상 및 방사선 검사와 같은 비파괴검사를 실시하는 

경우가 대부분이며 실제 운행 중에 실시간 비파괴검

사는 실시하고 있지 않다.

하지만. 음향방출(Acoustic Emission: AE)방법

의 경우 초음파 검사나 방사선 투시 검사와 같이 

어떤 에너지를 주입하기 위한 인공적인 환경이 

필요치 않으며, 고체 내부의 변화에 의해 발생한 
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탄성파 신호를 획득하여 검사하는 방법이기 때문

에 가동상태를 유지하면서도 결함의 발생이나 성

장유무를 관측하는 것이 가능하다.

이에 본 연구에서는 항공우주 구조물에 음향방

출기법을 적용하기 위해 실제 항공기에 사용되고 

있는 탄소섬유강화플라스틱(CFRP)를 이용하여,

재료의 특징적인 파괴(기지 균열, 섬유파단, 층간

분리)를 유도하는 시편을 제작하였으며, 인장실

험과 음향방출기법을 이용하여 데이터를 획득,

AE 파라미터, 웨이브폼을 이용하여 각 결함별 

신호를 구분하는 선행연구를 진행하였으며, 그 

결과를 바탕으로 항공기축소 모델을 제작, 실운

항 테스트를 실시하여 음향방출을 이용한 항공우

주 구조물의 건전성평가 방법을 제안하고자 한

다.

Ⅱ. 본 론

2.1. Acoustic Emission 방법

음향방출(Acoustic Emission: AE)이란, 미소 파

괴를 비롯한 재료 내부의 동적인 변형, 변태, 전

위, 파단 등에 의해 탄성파가 발생하는 현상 또

는 그로 인해 발생하는 과도적인  탄성파동이

다.[3] 이 파동은 그 발생원의 특색을 정보로써 

포함하고 있으며, 매체 내부를 전파함에 따라 그 

경로 속에 있는 매체가 가지고 있는 파동의 전파 

특성에도 영향을 받기 때문에 AE발생원으로부터 

어느 정도 떨어진 위치까지 전파된 AE 파동에는 

그때까지의 전파 매체에 관한 특색 또한 정보로

써 포함되어 있다.

음향방출의 장점으로는 결함탐지 감도가 매우 

높으며(10-12m), 대상체의 구조나 결함의 크기▪

방향 등에 구애 받지 않고 가동 중 실시간 검사

가 가능하다. 하지만. 대상체에 응력이 작용하는 

동안에만 적용이 가능하며 방대한 데이터량으로 

인해 결과 해석이 까다롭다는 단점이 있다.

AE는 초창기에 항공기의 금속 용접에 있어서 

구조 결함을 찾아내는데 주로 이용되었고, 1970

년대부터는 원자력발전소 구조물의 안전 진단에 

이용되기 시작하였으며, 근래에는 다양한 구조물

의 신뢰성 평가 등에 이용되고 있다. 특히 AE는 

재료평가 시험과 건전성 평가 두 분야에 주로 사

용이 된다. 즉, 미소결함 검출과 동시에 파괴기구

의 해석 및 구조물이나 부품의 제조 중(출하 검

사)이나 공정 중 비파괴 검사수단으로써 이용된

다.[4] 음향방출 시험 시 나타나는 신호들을 분석

하기 위해 사용되는 파라미터에는 waveform으

로부터 산출되는 Amplitude, Counts, Duration,

Energy(Marse), Risetime(Fig 1. 참조)등이 있으

며, 주파수 분석과 병행하여 그 특징을 파악한다.

Fig. 1 AE parameter

Ⅲ. 실 험

3.1. CFRP 복합재 제작

본 연구에서 사용한 CFRP 복합재 시편은 

Toho Tenax의 PAN 계열 탄소섬유인 Tenax®-J

IMS 60 E13 24K 830tex와 Cycom®5276-1

toughened Epoxy Resin로 구성된 프리프레그

(prepreg)를 사용하며, 핸드 레이업 방식으로 적

층한 후 오토클레이브에 넣어 경화시켰으며 기계

적인 물성치는  Table 1.에 나타나 있다.

Tensile Strength (MPa) 5690

Tensile Modulus (GPa) 289

Elongation (%) 1.97

Density (g/cc) 1.79

filament Diameter (m) 5.0 ×  

Table 1. CFRP 물성치

a) Tenax®-J IMS 60 E13 24K 830tex 물성치

Tension st.mod (MPa) 3013

Compression st.mod (MPa) 1744

In-plane shear st.mod (MPa) 139

b) CFRP 프리프레그 물성치
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3.2. 항공기 축소모델 제작 및 실운항 실험

항공기 축소 모델은 내부는 음향방출 데이터를 획

득하기 위한 시스템과 운항을 위한 시스템으로 구성

되어 있으며, CFRP 복합재와 센서는 FEM 해석을 

통해 장착위치를 결정하였다.

Fig. 2 모달해석 경계 조건 및 결과

FEM 해석 모델링은 Unigraphics NX4를 이

용하였으며, Ansys 12를 이용하여 진행하였다.

Nodes는 39649개, Elementssms 21751개이다.

Fig. 3 모달해석 결과; Mode 1

Fig. 4 모달해석 결과; Mode 2

Fig. 5 모달해석 결과; Mode 3
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Fig. 6 모달해석 결과; Mode 4

Fig. 7 모달해석 결과; Mode 5

Fig. 8 모달해석 결과; Mode 6

Harmonic response 해석조건은 아래의 table

2에 나타나 있으며, 경계조건 및 결과는 다음의 

Fig. 9부터 Fig. 11에 나타나있다.

Tension st.mod (MPa) 3013

Compression st.mod (MPa) 1744

In-plane shear st.mod (MPa) 139

Table 2 Harmonic response 해석조건

Fig. 9 Harmonic response 경계조건
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Fig. 10 Harmonic response 해석 결과(주파수 변위
그래프)

Fig. 11 Harmonic response 해석 결과

모달해석 결과(Fig. 2~Fig. 8 참조) 동체에서 멀어

질수록 진동이 심한결과를 보였으며, 상대적으로 날

개의 중앙 부위가 변위가 적음을 알 수 있다. 또한,

Harmonic response 해석결과를 보면 날개의 하단

부가 상단부에 비해 더 많은 하중이 걸림을 확인할 

수 있다. 이결과를 바탕으로 복합재료의 결함발생이 

용이하도록 날개의 하단부위에 코팅 및 필름을 벗겨

내고 CFRP 복합재를 부착하였으며, 진동으로 인한 

노이즈를 최소화하기 위하여 상대적으로 진동이 적

어 변위가 작은 부위에 음향방출 센서를 장착하였

다,(Fig. 12참조) 완성된 항공기 축소모델은 Fig. 13

과 같으며, 실험에 사용한 항공기 축소 모델의 날개

의 길이는 1250mm, 최대 폭은 410mm의 테이퍼형

태이다. 장착한 CFRP 복합재는 장착부위를 고려하

여 길이 410mm, 최대 폭 150mm의 테이퍼형태로 

제작하였으며, 센서는 CFRP 복합재 중앙에 350mmm

간격을 두고 장착하였다.

Fig. 12 센서 장착 모습

Fig. 13 완성된 항공기 축소 모델

실운항 테스트는 선회비행 및 상승과 하강을 

통해 날개에 하중을 가하였으며, GPS를 장착하

여 항공기 축소 모델의 위치 및 속도에 관한 정

보를 획득하였다.

3.3. 실험 결과 및 고찰

획득된 신호는 시험편의 규격 및 센서위치를 

상용 프로그램에 입력하여 AE신호 발생위치와 

매칭시킨 후 결함발생 위치에서 발생한 신호만 

획득하는 Source location method를 이용하여 1

차로 노이즈를 제거하였다.

또한, 가동되지 않고 있는 상태에서의 발생하는 

신호와 지상에서 진동테스트를 통하여 Energy 파라
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미터의 값이 15이하의 값은 노이즈로 판단하여 2차

로 노이즈를 제거하는 방법으로 신호특성 파악에 유

효한 신호만을 획득하였다.

Fig. 14 신호 분석 개요도

필터링 후의 신호들은 AE파라미터 별 수치뿐만 

아니라, Duration vs Amplitude 그래프를 통해 

신호의 종류별로 분포하는 위치를 파악하여 분류

하였으며, 분석의 순서는 다음의 Fig. 14와 같이 

진행하였다.

Fig. 15 GPS를 이용한 비행 경로 CFRP
복합재료 파단 발생 위치

(a) Source location method 모습

(b) 2차 필터링 결과

(c) Duration vs Amplitude 그래프에서 노이즈
제거 이후의 신호 분포위치

(d) Waveform

Fig 16. 항공기 축소 모델에서 발생한 결함의
음향방출(AE) 신호

CFRP 복합재에 가장 많은 하중이 걸린 시점은 

이륙 후 지속적인 상승을 하며 선회비행을 실시

하는 지점이었다. 하지만 음향방출신호를 분석한 

결과 결함은 항공기 축소 모델이 착륙을 하는 시

점으로 나타났으며, GPS결과에서도 하드랜딩

(Hand Landing)하며 순간적으로 지면에 부딪친 

후 솟아오르는 것을 확인 할 수 있었다.

실험 결과 획득된 음향방출 신호는 Fig 16과 같으

며, Amplitude 65, Risetime 16, Duration 41, Peak

Frequency 53이며, 돌발형 Waveform을 보였다. 이 

결과는 사전에 실시한 실험을 통해 획득한 CFRP

복합재료의 파괴모드 중 Matrix cracking 발생 시의 

신호(Amplitude 60이하, Risetime 20이하,

Duration 41, Peak Frequency 40~70)와 매우 유사하

였다.

결함이 발행한 CFRP 복합재는 다음의 Fig. 17
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과같으며 육안으로 확인한 결과 Matrix cracking

이 발생한 것을 확인 할 수 있었으며, 충돌로 인

한 흡집이 발견된 것으로 미루어 하드랜딩 시 활

주로에서 불순물과의 충돌이 결함발생의 원인으

로 판단된다.

향후 추가적인 실운항 테스트롤 통해 결함발생 

뿐만 아니라 외부 충격 등 결함을 유발하는 요소

의 신호에 대한 분석을 병행한다면 실구조물의 

안정성 및 상태를 진단하는데 효과적일 것이라 

판단된다.

Table 3. AE 신호 결과

Matrix

cracking
항공기 파단

Amplitude 60이하 65

Duration 10~60 41

Peak

Frequency
40~70 53

Risetime 20이하 16

Waveform

형태
돌발형 돌발형

Fig 17. CFRP 복합재료 파단 모습

Ⅳ. 결 론

본 연구에서는 CFRP 복합재료를 이용하여 실

구조물의 일부를 제작, 장착하여 실운항을 통해 

음향 방출 신호를 획득, 분석함으로써 음향방출

기법의 실구조물 적용에 관한 연구를 진행하여 

다음의 결론을 얻었다.

1. FEM해석을 통해 결함발생 위치 등을 예상하

여 최적의 센서위치를 선정할 수 있다.

2. Duration, Amplitude, Peak Frequency,

Risetime 파라미터와  Waveform형태를 이용하

여 구조물에 결함(Matrix cracking)이 발생했음을 

파악할 수 있었다.

3. 실운항 테스트를 통해 동일 재료를 사용하였

을 경우 본연구의 결과 적용이 가능함을 확인할 

수 있었다.

향후, 본 연구에서 얻은 결과를 활용하여, 반복

적인 실운항 테스트를 실시하여, 운항 중 결함을 

유발하는 상황(외부 충격 또는 급하강 후 급상승

으로 인한 하중 발생 등)에 대한 신호를 획득하

여 이에 대한 분석이 이루어진다면 동일한 재료

를 사용한 실구조물을 실시간으로 감시하는데 유

용할게 사용될 것으로 판단된다.
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