
Research Paper

Journal of Aerospace System Engineering                           
Vol.9, No.2, pp.19-24 (2015)

ISSN 1976-6300

수출형 기본 훈련기에 대한 기체구조물 내구성 입증
 

박태규1,†· 박정규1· 문창오1

1한국항공우주산업(주)

 

Airframe Durability Certification for Export Basic Trainer
 

Taegyu Park1,†, Jeongkyu Park1 and Changoh Moon1  
1Dept. of Aircraft Structure Design, Korea Aerospace Industry, LTD  

Abstract : Export basic trainer was designed to add armed configuration required by customer. Design 
configuration of main wing was changed to satisfy changed internal load caused by armed configuration. It 
was verified that design changed main wing airframe of export basic trainer satisfy the requirement through 
the structural detail analysis, structural ground test and flight test. This paper presents the durability test 
procensure and test result for the main wing of export basic trainer.   
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1. 서    론

  수출형 기본훈련기는 고객의 요구에 따라 기본훈련

기에 무장 형상을 추가하여 설계되었다. 무장 형상으

로 인한 하중변경과 중량감소를 위해 주익 형상이 변

경되었으며 설계 변경된 주익 및 수출형 기본훈련기는 

구조해석, 구조시험 그리고 비행시험을 통해 요구도를 

만족함을 입증하였다[1][3]. 본 논문은 수출형 기본훈

련기 주익에 대한 내구성시험 하중생성 방법과 시험절

차 그리고 시험결과에 대해서 소개하였다.  

2. 주익 내구성시험

2.1 내구성시험 하중생성

  수출형 기본훈련기의 스펙트럼은 사용자의 운용계획

과 MIL-A-008866B[2]에서 정의하는 각종 임무와 

하중 빈도수를 만족할 수 있도록 생성되었다. Table 1

은 수출형 기본훈련기의 운용계획으로 요구된 비행시

간 기준으로 1Block을 정의하였으며 총 10Block으로 

구성되었다. 1Block 스펙트럼 하중은 14개의 임무유

형으로 구성되어있다. 

Table 1 Mission Usage
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Table 2 Truncation Verification Result

내구성시험 하중 생성 첫 번째 과정은 Truncation/ 

Clipping 과정이다. 설계 스펙트럼은 하중 수가 많기 

때문에 시험일정을 고려하면 그대로 내구성시험에 적

용 할 수가 없다. 따라서 시험하중 수를 줄일 수 있도

록 수명에 영향을 주지 않는 낮은 하중수준의 스펙트

럼 하중을 제거하는 Truncation/ Clipping과정을 거친

다. 내구성해석 및 손상허용해석결과 수명이 가장 

Critical한 곳 그리고 Main Spar, Rear Spar, MLG 

Beam, Pylon Attach Fitting과 같은 주요 하중을 지

지하는 부재에 대해서 Truncation/ Clipping을 수행하

였으며 수행 전후의 수명해석결과가 Table 2와 같이 

크게 차이가 나지 않도록(±5%) 시험 스펙트럼 하중을 

생성시켰다. 

  

내구성시험 하중생성 두 번째 과정은 Actuator Load

생성이다. 구조시험은 Actuator를 이용한 집중하중으

로 시험이 수행되기 때문에 공력분포를 완벽하게 모사 

할 수 없다. 그러나 Actuator하중을 조정하면서 굽힘

모멘트와 비틀림모멘트가 설계하중과 크게 차이가 나

지 않도록(±5%) 시험 하중을 생성시킬 수 있다. Fig. 

1은 최대 상승기동 조건에 대한 설계하중과 생성된 시

험하중의 굽힘모멘트와 비틀림모멘트에 대한 비교선도

를 보여준다. Fig.1에서 보이는 것과 같이 굽힘 모멘트

가 설계제한하중(Design Limit Load)에 근접함을 알 

수 있다. Fig.2는 최대 착륙하중조건에 대한 설계하중

과 생성된 시험하중의 굽힘모멘트와 비틀림모멘트에 

대한 비교선도를 보여준다. Fig.1과는 달리 비틀림 모

멘트가 설계제한하중(Design Limit Load)에 근접함을 

알 수 있다. 모든 시험하중은 오차 범위안에서 생성되

어 내구성시험에 적용되었다.

Fig. 1 Wing Bending Critical LC - Design vs. Test
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Fig. 2 Wing Torsion Critical LC - Design vs. Test

내구성시험 하중생성 마지막 과정은 내부하중 검토다. 

생성된 Actuator하중에 의한 구조물의 내부하중이 설

계하중과 차이가 있는지 최종 확인하는 절차이다. 

Table 2의 CP(Critical Point)들과 주요 하중을 지지

하는 부재들에 대하여 내부하중을 확인하였다. Fig. 3

은 CP01(Main Spar)에 대한 설계내부하중과 시험하

중에 의한 내부하중비교 결과를 보여준다. 시험하중으

로 생성된 내부하중이 설계하중의 내부하중과 비교하

여 큰 오차 없이(±5%) 생성되었음을 알 수 있다.

Fig. 3 Internal Load at CP01 - Design vs. Test

2.2 내구성시험 절차
  본 수출형 기본훈련기 주익 구조시험은 정하중 시험

과 내구성시험을 한 시험체로 수행하였다. 이전 시리

즈 항공기에 대한 구조해석, 시험평가 정보가 충분했

기 때문에 도전적으로 추진할 수 있었다.[4][5] 시험

절차는 Fig. 4와 같이 설계제한하중 정하중시험, 2배

수 내구성시험, 마지막으로 설계극한하중(Design 

Ultimate Load) 정하중시험 순으로 수행되었다. 내구

성시험은 Strain Survey후 2배수 스펙트럼 하중시험 

그리고 120% 최대스펙트럼하중(Max. Spectrum 

Load)에 대한 잔류강도 시험(Residual Strength 

Test)순서로 수행하였다. 시험 중 구조물에 손상이 있

는지 확인하기 위하여 육안검사와 비파괴 검사를 주기

적으로 수행하였고 모든 시험이 완료된 후 시험 중 접

근이 어렵거나 검사가 불가능한 영역에 대하여 Fig.12

와 같이 시험체를 완전 분해하여 검사(Teardown 

Inspection)하였다.

Fig. 4 Durability Test Procedure 

2.3 내구성시험 Set-up
  주익 내구성시험은 Fig. 5와 같이 구성되었다. 전체 

시스템을 Test Fixture안에 설치하였다. 주익을 중앙 

고정 프레임위에 Pick Up Bolt로 연결시켰고 동체강

성을 모사할 수 있도록 설계하였다. 주익이 고정 프레

임에 연결된 상태에서 주익을 Cradle로 감싼 후 

Actuator를 연결시켰으며 MLG Dummy와 Pylon 

Dummy도 주익에 고정한 후 Actuator를 연결하였다. 

Wing Cradle과 MLG, Pylon Dummy는 Actuator로 

무게 보상을 해주었고 MLG 축방향 Actuator는 Count 

Balance 시스템을 이용하여 무게를 보상시켰다. 그리

고 스트레인게이지와 변위게이지를 주요 하중 경로에 

부착하여 시험체 이상유무를 모니터링 하였다.
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Fig. 5 Main Wing Durability Test Set-Up

2.4 시험결과
  내구성시험 착수 전 Strain Survey Test에서 

Critical한 하중 조건에 대해서 최대스펙트럼하중의 

50%수준의 하중을 부가한 후 Fig. 6과 같이 해석결과

와 시험결과를 비교하였다.  Test Set-up 및 Strain 

Gage상태가 이상이 없음을 확인한 후 내구성시험이 

착수 되었다.

Fig. 6 Strain Survey Result

  또한 Actuator가 정상적으로 작동하는지 확인하기 

위하여 전체 시험하중조건에 대하여 입력하중과 Road 

Cell에서 나오는 응답하중을 Fig.7과 같이 비교하였다. 

Road Cell 용량 ±2%내 오차 범위 내에서 시험이 정

상적으로 수행되었다. 

Fig. 7 Actuator Load - Commend vs. Feedback

  내구성 시험 중에는 Fig. 8과 같이 주요하중 경로에 

부착된 Strain Gage에 대하여 Critical한 하중조건들

의 Trend를 매 Block별 지속적으로 모니터링 하였다.  

모니터링을 통하여 시험체 강도저하 유무를 확인하여 

시험체 안전을 보장하면서 시험을 진행하였다. 또한 

이상거동을 보이는 Strain Gage는 주변을 검사하여 

시험체 이상 유무를 확인하면서 시험을 진행하였다. 

Fig. 8 Strain Gage Trend Monitering Result
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  Critical한 위치에 Strain Gage를 부착하였지만 모

든 영역에 부착할 수 없기 때문에 육안검사와 Fig. 9

와 같이 비파괴검사를 주기적으로 수행하였다. 시험 

이 종료될때까지 주구조물에 결함은 발견되지 않았다.

Fig. 9 Eddy Current Inspection

  

  2배수 내구성시험 완료 후 120% Max. Spectrum 

Load 크기까지 잔류강도시험을 수행하였다. 본 시험의 

목적은 무장형상에 대한 내구수명 및 잔류강도 만족 

여부였다. 따라서 Fig. 10과 같이 Pylon부위에 가장 

Critical한 하중조건에 대하여 잔류강도 시험을 수행하

였다. Fig.11과 같이 잔류강도 시험 중 Strain Gage들

에 특이한 거동이 없었고 검사결과 주요구조물에 결함

이 없었다.  

Fig. 10 Bending Moment Diagram for Residual 

Strength Load Condition 

Fig. 11 Residual Strength Test Result

  계속감항성(Continued Airworthiness)을 보장하기

위해 FFC(Fatigue and Fracture Critical) Part, 구조

시험 중에 접근 불가능한 영역, 그리고 시험 중 의심

스러운 영역에 대하여 구조 건전성을 확인하기 위하여 

모든 구조시험을 완료한 후 Fig.12와 같이 주요구조물

을 분리하였다. 분리 후 각 파트에 대하여 Fig.13와 

같이 와전류검사(ECI), 자분탐상검사(MPI) 수행하였다. 

검사결과 구조물에 결함은 발견되지 않았다.

Fig. 12 Test Article Disassemble
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Fig. 13. Teardown Inspection

3. 결론

  수출형 기본훈련기의 주익에 대한 2배수 내구성시험

과 잔류강도시험이 Functional Impairment와 

Catastrophic Failure없이 성공적으로 완료되었다. 그

리고 시험 중 수행한 주기검사와 분해검사에서 주구조

물(PSE)에 특이사항이 없었다. 따라서 주요 구조물에 

대한 설계수명과 잔류강도 요구도가  입증되었다. 또

한 Critical부위에 대한 검사방법과 해석에 대한 신뢰

성을 확보하였다.

4. 후기

  본 시험은 산업통산자원부의 통제기 복합무장 기술 

개발 사업비용으로 수행되었습니다.
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