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Abstract

In this paper, yield stress, tangent modulus and failure strain were varied to ascertain the

influence of impact response such as impact force histories and residual energy. And the

buckling behavior of FML(Fiber Metal Laminates) were analyzed using numerical method. A

number of analyses on FML and aluminum panel were conducted for shear and compression

loading to compare the capability of stability. And to evaluate the static performance, static

analysis has performed for box beam structure. Low-velocity impact analysis has performed on

FML made of aluminum 2024 sheet and glass/epoxy prepreg layers. And the buckling and

static performance of FML have been compared to aluminum using the analysis results. For the

comparison of structural performance, similar analyses have been carried out on monolithic

aluminum 2024 sheets of equivalent weight.

초 록

본 논문에서는 충격하중과 잔류 에너지 등의 충격거동에 대한 영향을 확인하기 위하여

항복응력, 탄젠트 강성계수 및 파단 변형률을 변화시켰다. 그리고 섬유금속 적층판의 좌굴

거동을 수치해석을 이용하여 수행하였다. 좌굴 성능을 비교하기 위하여 섬유금속 적층판과

알루미늄 판에 대해 인장 및 압축하중에 대한 여러 가지 경우의 해석을 수행하였다. 또한

정적 성능을 평가하기 위하여 박스 보 구조물의 정적해석을 수행하였다. 알루미늄 2024 박

판과 유리섬유/에폭시 프리프레그로 만든 섬유금속 적층판에 대한 저속충격 해석을 수행

하였다. 그리고 좌굴 및 정적해석 결과를 이용하여 섬유금속 적층판과 알루미늄의 성능을

비교하였다. 구조적 성능 비교를 위하여 동일한 무게의 알루미늄 2024 박판에 대한 해석을

수행하였다.
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1. 서 론

섬유강화 복합재료는 기존의 금속재료에 비하

여 비강성, 비강도, 피로특성 등의 기계적 성질이

우수하며 보강 섬유의 방향이나 적층순서를 변화

시켜 나타내는 이방성을 이용하여 항공우주 산업
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을 비롯한 각종 분야에서 그 사용범위가 계속 증

대하고 있다. 섬유강화 복합재료를 항공기 구조물

에 사용하는 경우에 제작공정이나 정비 중의 공구

낙하, 비행 중 조류와의 충돌, 이착륙 시 작은 돌

이나 파편 등 여러 종류의 외부 충돌체에 의한 저

속 충격손상을 받게 된다. 복합재 구조물이 외부

로부터 저속충격을 받으면 육안으로는 판별하기

어려운 손상이 복합재 내부나 후면에 발생하게 된

다. 이러한 결점은 섬유강화 복합재료가 항공기

주구조물(primary structure)에 적용되는데 결정적

인 단점이 되어왔다. 수지를 사용하는 복합재료와

관련된 문제점을 해결하기 위하여 개발된 섬유금

속 적층판(fiber metal laminates, FML)은 금속재

와 섬유강화 복합재료를 교대로 적층한 소재로 내

화염성(flame resistance), 내부식성, 내충격성, 내

피로성 등이 기존의 금속재료에 비하여 개선된 특

성을 가지고 있는 것으로 알려져 있다[1]. 이러한

이유로 항공기 제작사들은 FML을 실용화하기 위

하여 지속적으로 연구를 수행하고 있다. 최근

A380의 상부 동체 등에 적용되어 일부 실용화가

된 상태이다[2]. 또한 FML은 금속재와 동일한 수

리방법이 적용된다. 따라서 기존의 섬유강화 복합

재료에 비하여 결함 발견 및 수리가 용이하므로

저렴한 유지비용으로 항공기의 수명을 연장시킬

수 있는 장점이 있다. 본 논문에서는 FML의 충격

손상 특성과 좌굴 및 정적성능에 대하여 연구를

수행하였다. 충격 해석 시 각 적층판의 잔류에너

지에 영향을 주는 주요 인자를 검토하였다. 좌굴

해석은 압축과 전단하중 상태에 대하여 수행하였

다. 정적 성능의 검증을 위하여 박스 보 구조물에

대한 정적해석을 수행하였다. 해석결과를 이용하

여 같은 무게의 알루미늄 및 유리섬유(glass fiber)

구조물과 FML 구조물의 성능을 비교하였다.

2. 충격 성능해석

2.1 사용 재료 및 적층 순서

본 연구에서 사용한 FML은 금속박판과 섬유보

강 프리프레그(prepreg)를 교대로 적층한 구조이

다. 사용한 재료는 0.4 mm의 AL2024-T3와 0.25

mm의 E-glass/epoxy이다. 알루미늄과

E-glass/epoxy의 기계적 물성은 Table 1과 같다.

FML의 저속충격 성능을 비교하기 위하여 동일한

무게를 갖는 알루미늄 판과 E-glass/epoxy 적층판

에 대한 저속충격 해석을 FML과 같은 충격 조건

에 대해 해석을 하고 결과를 비교하였다. 해석에

사용한 각 적층판은 Table 2와 같다. 본 연구에서

는 상용으로 판매되는 FML이 거의 0/90 및 0 층

으로 만 구성이 되어있으므로 현실적인 적용을 고

려하여 0/90로 되어있는 적층을 고려하였다.

Table 1 Engineering Constants [3]

Mat’l E1
(GPa)

E2
(GPa)

G12
(GPa)

G23
(GPa) ν12 ρ

(g/cm3)
Al 72.0 72.0 27.3 27.3 0.32 2.70
G/E 36.0 2.0 2.6 0.8 0.25 1.82

Table 2 Layup Pattern for Analysis
FML

Mat'l Thickness (mm) Orientation
Aluminum 0.4 0.0

Glass/epoxy 0.25 0.0
Aluminum 0.4 0.0

Glass/epoxy 0.25 90.0
Aluminum 0.4 0.0

Glass/epoxy 0.25 90.0
Aluminum 0.4 0.0

Glass/epoxy 0.25 0.0
Aluminum 0.4 0.0

Aluminum
Mat'l Thickness (mm) Orientation

Aluminum 2.57 0.0

Glass/epoxy
Mat'l Thickness (mm) Orientation

Glass/epoxy 0.25 0.0
Glass/epoxy 0.25 45.0
Glass/epoxy 0.25 90.0
Glass/epoxy 0.25 -45.0
Glass/epoxy 0.25 0.0
Glass/epoxy 0.25 45.0
Glass/epoxy 0.25 90.0
Glass/epoxy 0.25 -45.0
Glass/epoxy 0.25 0.0
Glass/epoxy 0.25 0.0
Glass/epoxy 0.25 -45.0
Glass/epoxy 0.25 90.0
Glass/epoxy 0.25 45.0
Glass/epoxy 0.25 0.0
Glass/epoxy 0.25 -45.0
Glass/epoxy 0.25 90.0
Glass/epoxy 0.25 45.0
Glass/epoxy 0.25 0.0
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충격속도가 3.0 m/sec인 경우 glass/epoxy 적층

판의 최대 충격하중이 가장 작고 잔류에너지도

가장 적다. 이는 적층판의 인장강성이 작기 때문

이다. 이 속도에서는 적층판의 파손이 거의 발생

하지 않으므로 잔류에너지가 작은 것으로 판단된

다. 잔류에너지는 적층판이 소성에너지나 파손에

너지로 적층판에 흡수되는 양이다. Table 4는

Fig. 2의 경우에 적층판 중앙에서의 최대 처짐을

비교한 것이다.

Fig. 2 Comparison of impact force history

when impact velocity is 3.0 m/sec

Fig. 3 Comparison of residual energy history

when impact velocity is 3.0 m/sec

Fig. 4 Comparison of impact force history

when impact velocity is 4.0 m/sec

Fig. 5 Comparison of residual energy history

when impact velocity is 4.0 m/sec

FML과 알루미늄 판은 금속재인 알루미늄이

소성에너지로 충격에너지를 흡수하게 되어 상대

적으로 잔류에너지가 크다. 충격속도가 4.0

m/sec와 5.0 m/sec인 경우는 충격에너지를

glass/epoxy의 파손에너지로 흡수하므로

glass/epoxy 적층판의 잔류에너지가 FML과 알

루미늄 판에 비하여 크게 증가한다. 이로부터 저
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속 충격 성능은 glass/epoxy 보다 FML과 알루

미늄 구조가 우수함을 알 수 있다. FML의 경우

적층판을 구성하는 알루미늄의 물성이 저속충격

시 에너지 흡수에 큰 영향을 준다.

Fig. 6 Comparison of impact force history

when impact velocity is 5.0 m/sec

Fig. 7 Comparison of residual energy history

when impact velocity is 5.0 m/sec

본 연구에서는 Fig. 8의 재료물성 즉 항복응력,

탄젠트 강성계수와 파단 변형률이 잔류에너지에

주는 영향을 검토하였다. 해석결과 잔류에너지에

가장 큰 영향을 주는 물성은 항복응력이다. Fig.

9는 충격속도가 4.0 m/sec인 경우 Fig. 8의 파라

미터에 대해 저속충격해석을 수행하고 잔류에너

지를 계산한 결과이다. Fig. 9에서 Ref.는 Fig. 5

에서 FML에 대한 해석 결과이다. 해석결과로부

터 잔류에너지에 가장 큰 영향을 주는 것은 항복

응력임을 알 수 있다.

Fig. 8 Simplified stress-strain curve for low velocity

impact analysis

Fig. 9 Parametric study results when impact

velocity is 4.0 m/sec
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Table 4 Maximum deflection (mm)

FML Glass/Epoxy Aluminum

Max.

Deflection
5.42 7.13 5.92

3. 좌굴 및 정적 성능 해석

3.1 좌굴해석

본 연구에서는 압축과 전단 하중에 대한 좌굴

해석을 MSC/NASTRAN을 이용하여 수행하였

다. Table 2의 알루미늄과 FML에 대한 해석을

수행하였다. 작용하중은 압축하중과 전단하중 모

두 200,000 N이다. 해석 모델은 Fig. 10과 같다.

치수는 가로 203.0 mm이고, 세로 길이는 406.0

mm이다.

Fig. 10 FEM model for buckling analysis

3.1.1 압축좌굴 해석

Fig. 11은 압축하중에 대한 좌굴해석 결과이다.

은 임계좌굴하중이고 는 작용하중이다. FML

구조물의 좌굴하중이 알루미늄 구조물보다 23%

정도 크게 평가된다.

Fig. 11 Buckling analysis result for compression

load

3.1.2 전단좌굴 해석

Fig. 12는 전단하중에 대한 좌굴해석결과이다.

FML 구조물의 좌굴하중이 알루미늄 구조물보다

22%정도 크게 평가된다. 압축과 전단 좌굴 성능

이 모두 FML이 알루미늄에 비하여 우수하다. 이

것은 굽힘강성이 좌굴성능에 직접적인 관련이 있

기 때문이다.

Fig. 12 Buckling analysis result for shear load

3.2 정적해석

Fig. 13은 박스 보에 대한 정적해석을 수행한
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결과이다. 박스 보의 길이는 400.0 mm이고 작용

하중은 1,000 N이다. FML과 알루미늄 구조물의

최대 처짐량은 각각 3.14 mm와 2.80 mm이다.

FML의 처짐량이 알루미늄보다 약 12%정도 크

다. 이것은 좌굴 성능과는 달리 박스 보의 처짐

은 인장강성의 영향이 크기 때문이다.

FML AL FML/AL(%)

Max.

Deflection(mm)
3.14 2.80 112

Fig. 13 Static analysis result for box beam

4. 결 론

본 논문에서는 섬유금속 적층판의 저속충격

성능과 좌굴 및 정적 성능에 대하여 고찰하였다.

저속충격 성능은 섬유금속 적층판이 복합재료 보

다 우수하고 알루미늄과는 유사하였다. 좌굴 성

능은 섬유금속 적층판이 알루미늄보다 우수하였

으나 정적 성능은 알루미늄보다 저하된다. 이로

부터 섬유금속 적층판은 구조물이 요구되는 특성

에 따라 적용되어야함을 알 수 있었다. 즉 정적

강성이 요구되는 날개보다는 좌굴성능이 요구되

는 동체 영역에 적용되어야 한다.
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