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ABSTRACT

This research work contributed to a study for the procedure and methodology to

assess the fatigue durability for a composite torque link of helicopter landing gear,

which was newly developed and fabricated by the resin transfer moulding technique

to interchange with metal component. The simulated load spectrum anticipated to be

applied to the torque link during its operation life was generated using an advanced

method of probabilistic random process, and the fatigue durability was evaluated by

the strength degradation approach on the basis of material test data. The full scale

fatigue test was also performed and compared with the analysis results.

초 록

본 연구는 최근 금속재를 대체하기 위하여 RTM법으로 개발된 헬리콥터 복합재 토크링

크 구조에 대하여 피로 내구성 평가 절차와 기법에 대하여 고찰하였다. 피로내구성 평가

에 필요한 운용수명 중 예상되는 피로하중스펙트럼을 산출하는데 보다 신뢰성이 높은 진

보된 기법으로 확률적 랜덤처리 기법을 도입하였다. 그리고 불균질성이 큰 복합재에 대하

여 재료의 피로특성치를 기반으로 하는 강도저하 접근법을 통하여 잔여강도와 피로파손

확률 거동을 분석함으로써 보다 신뢰성 있는 내구성 평가를 수행하였다. 이때 강도저하

파라미터 는 일련의 재료시편 피로시험 결과를 최대근사법을 사용하여 Weibull 파라미터

를 해석함으로써 결정하였다. 또한 복합재 토크링크 실물시제에 대하여 피로내구성 시험

을 수행하고 해석결과와 비교 검토하였다.
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Ⅰ. 서 론

복합재료는 기체 중량 감소나 원가 절감등의

이유로 항공기 구조부품에 활용이 확산되고 있

다. 최근 새로운 제작법인 RTM(Resin Transfer

Moulding)법이 상용화되면서 기존의 적층구조

제작법으로 적용이 어려워 대부분 금속재로 제작

되었던 프레임, 브레이스(brace), 토크링크(torque

link) 등과 같은 bulk 구조부품에 까지 복합재

구조로 대체가 가능해졌다. 그러나 이러한 복합

재 bulk구조 부품도 항공기 안전성에 중요함에

비추어 구조적 건전성에 더욱 높은 신뢰성이 요

구될 뿐만아니라 경제적 관점에서도 피로 내구성
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Fig. 1. Landing Gear Composite Torque Link[7]

평가가 중요하게 되었다. 이러한 배경으로 본 연

구는 Fig. 1과 같이 RTM법으로 개발된 착륙장치

복합재 토크링크에 대하여 피로내구성 평가절차

와 기법을 고찰하였다. 수행된 연구결과에 의하

면 피로손상 누적과 수명은 구조에 작용하는 하

중스펙트럼의 하중순서에 큰 영향을 받는 것으로

알려지고 있다[1,2]. 따라서 신뢰성 있는 피로수

명 평가를 위해서는 실제 운용하중을 적절히 모

사한 피로하중 스펙트럼을 구성하여야 하는데 본

연구에서는 보다 진보된 기법으로 확률적 랜덤처

리 기법을 도입하였다. 그리고 복합재료의 피로

손상 누적 및 수명평가를 위한 많은 연구가 수행

된 바 있으며 크게 역학적 접근법과 현상론적 접

근법으로 대별할 수 있다. 복합재료의 특성상 불

균질성과 거동의 분산도를 고려할 때 현상론적

접근법을 기반으로 하는 강도저하 해석법이 보다

신뢰성 있는 피로내구성 평가 결과를 얻을 수 있

는 것으로 알려지고 있다[3,4]. 따라서 본 연구에

서는 강도저하 해석법을 도입하여 산출된 모사하

중스펙트럼 하에서 잔여강도와 파손확률 변화 거

동을 해석함으로써 복합재 토크링크 구조의 피로

내구성 및 수명예측을 수행하였다. 또한 강도저

하 해석에 물성자료로 입력되는 강도저하 파라미

터값의 결정을 위하여 RTM 복합재료에 대한 일

련의 기초 피로물성 시편시험을 수행하고 Weibull

분포[5] 해석을 수행하였다. 이때 Weibull 파라미

터 결정은 최대근사법(maximum likelihood method)

[6]을 통하여 수행하였다. 또한 복합재 토크링크

실물시제에 대한 피로내구성 시험을 수행하고 해

석결과와 비교 검토함으로써 피로내구성 평가결

과를 검증하였다.

Ⅱ. 본 론

2.1 하중스펙트럼 하에서의 잔여강도 및

파손확률 거동 관계식

임의의 스펙트럼 형태의 피로하중 하에서 파

손확률과 잔여강도 거동은 Weibull 분포식을 기

초로 표현할 수 있는 것으로 알려지고 있다. 이

러한 가정 하에서 Schaff et al[8]은 하중스펙트럼

하에서 다음과 같은 잔여강도 저하 모델식을 제

안하였다. 즉,

R i 
j ni  RRSj Nj

neffj nj 
j

(1)

여기서, R: 정하중강도 스케일파라미터

ni : i-번째 하중시그먼트 사이클수

j : j-번째 하중시그먼트 강도저하파라미터

그리고 j-번째 하중시그먼트에서의 등가하중사

이클수 neffj는 다음과 같이 표현된다.

neffj Nj
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(2)

Weibull 확률분포식을 기초로 j-번째 하중시그먼

트에서의 피로파손확률은 다음식으로 표현된다.

즉,
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단, B fj nj 는 참고문헌[10]에 제시된 강도저하

재료거동 특성치를 나타낸다.

2.2 피로하중스펙트럼 산출을 위한 확률적

랜덤처리 기법

불규칙 변동하중에서 연속적인 peak/valley 하

중값의 발생빈도를 나타내기 위하여 Fig. 2에서

보는 바와 같이 가로, 세로축을 각각 2n개의 하

중단계로 나누고 임의의 하중단계 i 에서 j 로 전

환되는 빈도수를 Hij로 나타냄으로써 하중전환빈

도행렬(load transition occurrence matrix), [H]를

구성할 수 있다[9]. 이때 중간값 n을 영(또는 평

균값)으로 하면 행렬의 대각선, 즉 i=j에서는 빈

도수가 영이 되고 행렬의 대각선 아래쪽은 peak

→valley로 전환되는 빈도수, 위쪽은 valley→

peak로 전환되는 빈도수를 나타내게 된다. 따라

서 peak/ valley 총하중점 수 Ne는 다음과 같

이 계산된다.

Ne i 
n 

j 
n Hij 


 (4)

그리고 Fig. 2에서와 같이 단계의 peak수, S는
다음 값으로 표현된다. 즉,
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- 보다 낮은 단계의 모든 valley에서 단계의

peak로 전환되는 총빈도수;

S i 
 Hi (5)

- 단계의 모든 peak가 보다 낮은 단계의

valley로 전환되는 총빈도수;

S j 
 Hj (6)

마찬가지로 보다 높은 모든 peak에서 단계의

valley로, 그리고 단계의 모든 valley가 보다

높은 peak로 전환되는 총빈도수, T는 다음과 같

이 쓸 수 있다.

T i 
n Hi j 

n Hj (7)

그러므로 각 하중단계의 빈도수와 위에서 설명한

총빈도수로부터 해당 하중단계로의 전환확률을

구할 수 있고 확률에 따라 peak에서 valley, 또

valley에서 peak로 찾아가게 된다. 예를들어 j>

인 경우 Hβj는  하중단계의 valley에서 임의의

peak 값으로 전환되는 빈도수를 나타내며 이때 k

단계 peak까지의 전환빈도수는 대각선 상부의 

열에서 k행까지의 빈도수를 합하여 다음과 같이

누적빈도수를 얻게 된다. 즉,

T j 
k Hj (8)

그러므로 Hβj의 분포거동을 j에 따라 Fig. 3과 같

이 히스토그램 형태로 나타낼 수 있고 이것을 누

적시킴으로써 누적전환빈도확률 히스토그램을 얻

을 수 있다. 여기서, 예를들면  하중단계의

valley값에서 임의의 peak값을 찾아가는 과정을

생각하면, 즉 1에서 Tβ 사이의 정수 중에서 우연
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Fig. 2. Transition Matrix for Spectrum Load
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Fig. 4. Schematic Explanation for Probabilistic

Random Process

히 취해진 무작위수 Z에 대하여 Fig. 3에서와 같

이 누적 전환빈도수 히스토그램의 세로축에 일치

하는 값으로 취하고 이 값에 해당하는 가로축 상

의 peak 하중단계 를 결정할 수가 있다. 즉, Hβ

α가 매우 큰 값이면 그림에서 보는 바와 같이 Tβ

에 대해 Hβα가 차지하는 높이가 크므로 그만큼 하

중단계 에 해당하는 우연의 수 Z가 에 해당될

확률은 커지게 된다. 이러한 확률적 처리과정을

통하여  단계의 valley에서 단계의 peak로 전

환되게 되고 다시 단계의 peak는 다음 valley를

찾기 위한 출발점이 되어 동일한 과정을 반복하여

다음 valley 단계를 찾아가게 된다. 이때 출발점이

된 하중단계의 빈도수를 하나씩 감소시킴으로써

하중반전시 마다 누적확률이 다시 계산되게 된다.

이러한 일련의 연속적 처리과정을 Fig. 4에서 도식

적으로 보여주고 있으며 Fig. 5에서 하중스펙트럼

산출 전산프로그래밍 흐름도를 보여주고 있다. 여

기서 무작위수 Z를 0～1 사이의 등분포확률을 가

지는 의사랜덤수(quasi-random number)로 간주하

여 랜덤번호 생성알고리즘 수치법[10]을 도입하

였다. 이러한 산출 알고리즘을 검증하기 위해 임

의의 하중스펙트럼 데이터로 From-To 하중빈도

데이터를 구성하여 스펙트럼을 재현한 결과 낮은
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Fig. 5. Flow Chart for Load Spectrum

Generation

하중 영역에서 1% 미만의 오차가 나타난 것으로

보고된 바 있다[11].

2.3 복합재 토크링크 피로내구성 해석

2.3.1 토크링크 모사하중스펙트럼 산출

Fig. 6에서와 같이 헬리콥터 토크링크 연결핀

에 작용하는 From-To 하중빈도(load exceedence)

데이터[12]로부터 확률적 랜덤처리 기법을 통하

여 피로하중스펙트럼을 산출하였다. 이때 하중빈

도 데이터는 10,000비행시간을 단위블럭으로 하

는 착륙하중에서 얻어진 데이터로 총 하중점수는

570,904개에 달하며 좌우 작용방향에 따라 부호

Fig. 6. Torque Link Pin load[12]

Fig. 7. From-To Load Exceedence Data

Fig. 8. Input Data of Load Transition

Occurrence Matrix for Helicopter

Torque Link

Fig. 9. Schematic Representation of

Generated Load Spectrum

를 달리하게 된다. 여기서 From-To 하중빈도 데

이터를 Fig. 7에서와 같이 32단계로 나누어 하중

전환빈도행렬을 구성하였다. 이때 최대 peak하중

인 32단계는 15kN에 해당하고 최소 valley 하중

인 1단계는 Fig. 6에서의 반대 방향으로 작용하

는 최대하중으로 -15kN에 해당한다. 다음 Fig. 8

은 입력 데이터로 사용된 하중전환빈도행렬을 보

여주고 있으며 Fig. 9는 산출된 결과의 모사하중

스펙트럼 일부를 도식적으로 보여주고 있다.



第 38 卷 第 6 號, 2010. 6 착륙장치 복합대 토크링크 피로내구성 평가에 대한 연구 541

2.3.2 국부응력 스펙트럼 산출

얻어진 피로하중스펙트럼으로부터 가장 응력

(또는 변형률)이 높은 취약부의 국부응력스펙트

럼을 산출하기 위하여 MSC/NASTRAN을 사용

하여 토크링크 구조의 유한요소해석을 수행하였

다. Fig. 10은 RTM 복합재 토크링크 설계형상

및 치수를 보여주고 있으며 재료는 미츠시비사의

Pyrofi(lTR330) 탄소섬유와 Cytec사의 CYCOM

890 수지가 사용되었고 필렛부의 적층 레이업은

상하부 각각 [02/±45/∓45/07/±45/902/∓

45/07/±45/902/∓45/02]로 총 68층 (두께 28mm)

로 제작되었다[13]. 유한요소모델은 3차원 직교이

방성으로 간주하여 solid element (Hex8, Penta6)

를 사용하였고 전체 절점수는 81,778개, 요소수는

70,081개로 구성되었으며 해석에 사용된 복합재

의 세부적인 기계적 물성치는 Table 1에 제시되

어 있다. 그리고 작용하중은 MPC(Multiple

Points Constraint)기능을 사용하여 실제 토크링

크에 연결핀을 통하여 러그 hole의 접촉면 전체

에 분포되어 전달되는 외력으로 재현하였다. 다

음 Fig. 11은 해석결과를 보여주고 있으며 피로

손상에 가장 취약부로 예상되는 가장 높은 응력

부위는 두 leg가 교차되는 fillet 부의 바깥 표면

에서 굽힘에 의해 최대 Von- Mises 응력과 축방

향 수직응력 xx가 발생하는 것으로 확인할 수

Table 1. Mechanical Properties for RTM

composite Material[13]

Young's Modulus

(MPa)

E11 E22 E33

94,323 16,659 5,122

Shear Modulus

(MPa)

G12 G13 G23

8,241 2,330 1,570

Poisson's Ratio
  
0.181 0.0135 0.354

Volume Fraction (Vf) 0.556

Fig. 10. Configuration of Torque Link[13]

Fig. 11. Result of FEA(Von-Mises Stress)
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Fig. 12. Variation of Max. Local Stress

along to Applied Pin Load

있다. 연결핀의 작용하중 변화에 따른 해당부위

의 응력변화는 Fig. 12에서 보여주고 있으며 작

용하중 범위 내에서 거의 선형적으로 변화함을

알 수 있다. 여기서 음의 핀하중은 하중 작용방

향이 Fig. 6과 반대인 경우이다. 이러한 유한요소

해석 결과로 부터 앞에서 구한 모사하중스펙트럼

의 peak/valley값에 선형 관계의 scale factor를

곱함으로써 국부응력스펙트럼을 얻을 수 있다.

2.3.3 RTM 복합재료 시편 피로물성 시험

피로내구성 평가를 위하여 앞의 식 (1)-(3)으로

부터 잔여강도와 피로파손확률 변화거동을 계산

하게 된다. 이때 앞에서 구성된 국부응력스펙트

럼의 매 응력사이클의 진폭이나 평균응력이 변화

될 때마다 재료의 특성치인 3개의 모델파라미터

즉, Weibull scale파라미터 N, Weibull shape파

라미터 B l, 그리고 강도저하파라미터 를 매번

결정하여야 하는데 이것은 재료 피로시험으로부

터 얻어지는 각 파라미터의 기준선도 다이아그램

(master diagram)에서 내삽 또는 외삽을 통하여

얻게 된다. 이러한 필요에 따라 잔여강도와 피로
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Fig. 13. Specimen Configuration

Fig. 14. Specimen Test Apparatus

Fig. 15. Test Results of S-N Curve

파손확률을 계산하는 전산프로그램상 기준선도를

구성하기 위한 입력자료를 얻기 위하여 일정진폭

하중 하의 일련의 피로물성(S-N선도) 시험을 수

행하였다. 이때 응력스펙트럼의 평균값이 영임을

감안하여 두 응력비 R=-1(인장-압축), 0.1(인장-인장)

에 대하여 피로시험을 수행하였다. 시편의 적층

레이업은 최대응력이 작용하는 토크링크 부위의

표면에서부터 6층까지 동일한 적층순서[0/±45/

∓45/0}로 제작하였으며 인장-압축 시험시 좌굴

을 고려하여 도그본(dog bone)형을 사용하였다.

시편형상과 치수는 아래 Fig. 13에서 보여주고

있다. 그리고 파라미터들의 기준선도 결정에는

최소 3개의 하중조건에서의 데이터가 필요하며

또한 각 하중조건에서의 시험결과를 Weibull분포

해석을 하기 위하여 동일 조건에서 최소 5개의

시편시험이 요구된다. 따라서 총 30개의 시편시

험이 수행되었다. 사용한 시험기는 MTS 8502 서

보제어 유압 시스템으로 Fig. 14에서 시험장치

셋업을 보여주고 있다. 이때 인장-압축시험에서

는 시편 좌굴을 방지하기 위한 좌굴방지

(Anti-buckling) 가이드를 장착하여 시험을 수행

하였다. 그리고 Fig. 15에 시험결과로써 S-N선도

를 보여주고 있다.

2.3.4 강도저하 모델파라미터의 결정

응력비 R=-1, 0.1에서 수행된 피로물성 시험결

과로부터 강도저하 모델파라미터의 기준값을 결

정하기 위하여 다음 식으로 표현되는 Weibull분

포 해석을 수행하였다.

Fx  exp

 

 



 (9)

여기서, 는 Weibull shape파라미터, 는 scale

파라미터로 각각 모델파라미터 B l과 N에 해당하

며 최대근사법(maximum likelihood method)[14]

을 통하여 다음 식으로부터 얻을 수 있다.
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여기서, X i는 i번째 시편 시험값, n는 시편개수

를 나타낸다. 그리고 강도저하 파라미터, i는
Fig. 16에서 보는 바와 같이 임의의 i값에 대한

파손확률 이론식 계산값과 Weibull 분포의 실험

값을 시행착오(trial and error)적으로 비교하여

가장 적절한 값으로 취하게 된다. 다음 Table 2,

3에서 응력비 R=0.1, -1에서 결정된 세 개의 모

델 파라미터 기준값들을 보여주고 있다.

Fig. 16. Determination of Strength Degradation

Parameter 의 결정
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Table 2. Model Parameters for R=0.1

응력

진폭

(MPa)

Weibull

shape 파라

미터, B l

Weibull

Scale 파라

미터, Ni
강도저하
파라미터,

i
496.55 2.046 1,394 0.35

441.38 2.15 36,943 0.30

358.62 2.56 2,830,689 0.29

Table 3. Model Parameters for R=-1

응력

진폭

(MPa)

Weibull

shape 파라

미터, B l

Weibull

Scale 파라

미터, Ni

강도저하

파라미터,

i
459.07 2.46 624 0.50

349.44 3.07 47,996 0.39

294.63 3.26 2,620,680 0.15

2.3.5 잔여강도 및 피로파손확률 변화거동 해석

앞에서 설명한 피로내구성 해석절차를 다음

Fig. 17에서 요약적으로 보여주고 있다. 이러한

계산절차의 전산프로그램에 앞에서 산출한 국부

응력스펙트럼과 시편시험 결과로 얻은 모델파라

미터를 입력데이터로 토크링크의 잔여강도와 피

로파손확률 변화거동을 해석하였다. 이때 매사이

클 계산에 필요한 평균응력과 응력진폭값은 응

력스펙트럼으로부터 Rainflow 계산법[15]을 통하

Fig. 17. Analysis Procedure for Residual

Strength and Fatigue Failure
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Fig. 18. Analysis Results of Residual Strength
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Fig. 19. Analysis Results of Fatigue Failure

Probability

여 구하도록 하였다. 다음 Fig. 18, 19는 각각 블

럭단위의 스펙트럼(10,000비행시간) 마다 계산된

잔여강도와 파손확률 변화거동을 normal-log 스

케일에서 보여주고 있다. 여기서 보는 바와 같이

정하중강도로부터 잔여강도는 거의 선형적으로

매우 완만히 저하되어 가다가 약 10블럭스펙트럼

에서부터 저하률이 급하게 증가하는 것으로 나타

났다. 이에 따라 파손확률도 점진적으로 증가하

다가 10블럭 부근을 지나면서 급하게 증가하는

양상을 나타내고 있으며 20블럭 정도에서 파손확

률이 50%에 도달함을 알 수 있다.

2.4 실물시제 피로내구성 시험

수행한 해석결과를 검증하기 위하여 토크링크

실물시제에 대한 피로내구성 시험을 수행하였다.
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Fig. 20. Test Set-up for Full Scale Fatigue Test

Fig. 20에서 보는 바와 같이 토크링크를 베이스

프레임에 고정하고 핀하중점에 하중스펙트럼을

작용시키기 위하여 고정치구와 유압 엑츄에이터

연결부에 러그를 설계/제작하여 장착하였다. 하

중스펙트럼이 작용됨에 따라 토크링크의 피로손

상 거동을 관찰하기 위하여 최대 국부응력이 작

용되는 부위에 스트레인게이지를 부착하여 스트

레인 변화와 하중작용점에서의 변위를 LVDT

(linear variable differential transformer)를 통하

여 측정함으로써 피로손상 누적에 따른 강성도

(stiffness) 변화 거동을 관찰하도록 하였다. 측정

은 매 단위블럭 하중스펙트럼이 경과된 후 일정

한 핀하중(13kN)을 작용시킨 후 각 스트레인값

과 LVDT를 통하여 핀하중점의 처짐(deflectin)

을 측정하였다. 다음 Fig. 21에서 스트레인게이

지 부착 위치와 게이지 식별번호를 보여주고 있

으며 Fig. 22, 23에서 각각 스트레인과 LVDT

변위 측정결과를 보여주고 있다. 여기서 보는

바와 같이 #2, #3 스트레인값은 거의 변화가 없

으나 #1, #4 스트레인값은 완만히 증가하다가

약 20블럭을 지나면서 급격히 증가하는 양상을

보이고 있다. 특히 #1 스트레인의 증가률이 두

드러짐을 알 수 있다. 그리고 LVDT 측정치는

거의 일정하게 증가하다가 20블럭 부근에서부터

증가률의 변화가 나타나기 시작하는 것으로 보

인다.

Fig. 21. Locations of Strain Measurement
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Fig. 22. Results of Strain Measurements
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Fig. 23. Results of LVDT Measurement

2.5 해석 및 시험결과 비교분석

하중스펙트럼의 블럭단위에 따른 Fig. 18의 잔

여강도 해석결과와 실물시제 시험에서 손상누적

에 따라 강성도 변화로 인한 국부 변형률 경향을

직접 비교하기 위하여 잔여강도는 초기 정하중강

도(1414.27Mpa)값으로, #1 스트레인의 역수값을

초기값에 대하여 각각 평준화(normalization)하여

비교분석하였다. 다음 Fig. 24에서 스펙트럼 블럭

수에 따른 각각의 평준화한 결과와 파손확률 거

동 곡선을 같이 보여주고 있다. 여기에서 보는

바와 같이 파손확률이 50% 정도에 도달하는 20

블럭 부근에서 잔여강도와 변형률 역수값의 저하

률이 급격히 일어나며 그 경향이 유사하게 나타

남을 알 수 있다. 따라서 50% 파손확률에 해당

하는 토크링크의 내구수명은 약 20블럭스펙트럼
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Fig. 24. Comparisons between Analysis

and Experimental Test Results

에 해당하고 이때 강도저하 접근법을 통한 내구

성 해석결과와 실물시제에 대한 시험결과는 잘

일치됨을 알 수 있다.

Ⅲ. 결 론

본 연구에서는 강도저하 해석법을 도입하여

하중스펙트럼 하에서 복합재 토크링크의 잔여강

도와 파손확률 변화 거동을 해석하고 실물시제에

대한 피로시험을 수행하여 결과를 비교분석함으

로써 복합재 토크링크 구조의 피로내구성 및 수

명예측 평가를 수행하였다. 이때 손상누적과 피

로수명은 하중스펙트럼 상의 하중전환 이력에 큰

영향을 받는 것으로 알려지고 있다. 따라서 신뢰

성 있는 피로수명 평가를 위해서는 운용수명 중

예상되는 피로하중스펙트럼을 적절하게 예측하여

야 하는데 본 연구에서는 보다 진보된 기법으로

확률적 랜덤처리 알고리즘을 도입하였다. 또한

내구성 해석절차의 입력데이터로 필요한 강도저

하파라미터들은 RTM 재료시편 피로시험 데이터

의 Weibull 분포해석을 통하여 결정하였으며 이

때 두 개의 Weibull 파라미터는 최대근사법을 통

하여 구하였다. 이러한 결과들로부터 복합재 토

크링크 구조의 피로내구성 평가결과를 요약하면

다음과 같다. 즉,

- 확률적 랜덤처리 기법은 운용하중의 From-

To 전환빈도의 확률분포를 기반으로 함으로써보

다 신뢰성이 높고 효과적으로 피로하중스펙트럼

을 산출할 수 있는 진보된 기법이다.

- 강도저하해석법은 재료시편 피로물성 데이터

의 확률적 분석으로 얻는 강도저하 모델파라미터

를 기초로 잔여강도와 파손확률을 해석하고 내구

수명을 평가함으로 RTM 토크링크와 같이 비교

적 분산도가 큰 복합재에 보다 신뢰성이 있고 유

용한 기법이라고 할 수 있다.

- 해석결과 피로파손 확률 50%를 내구수명으

로 간주할 때 복합재 토크링크의 피로 내구수명

은 20블럭스펙트럼에 해당하고 이것은 최대 국부

응력이 작용하는 부위의 피로손상누적에 따른 변

형률 변화 거동을 측정한 실물시제 피로시험 결

과와 유사하게 일치됨을 알 수 있다. 따라서 설

계수명 20,000비행시간(2블럭스펙트럼)에 대하여

국제규정에서 제시하는 안전율(margin of safety)

4를 적용할 때 설계된 토크링크는 충분한 내구성

을 가진다고 할 수 있다.
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