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論文
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ABSTRACT

Composite materials are widely used as structural materials for manufacturing an aircraft,

due to their : low weight, low thermal expansion coefficient, production efficiency, anisotropy,

corrosion resistance and long fatigue life. The range of using composite materials has been

extended from the fuselage and the wings to the entire aircraft structure. In this paper, by

analyzing the problems which were generated while designing and fabricating aircraft

structures using composite materials, the differences between metallic structures and composite

structures are described. In addition, the methodological improvement directions on design

and fabricating are described.
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1. 서 론

복합재료는 프리프랙(prepreg)의 방향조합과

접착제의 접합(Bonding)으로 인해 제작되는 큰

강성을 가지는 재료이다. 항공기는 가벼울수록

연료소모율이 감소함에 따라 전 세계적인 항공기

제작사들은 경량화에 천문학적인 비용을 투자하

면서 개발을 계속해 나가고 있는 상황이다.

그 동안의 항공기 구조물은 금속재(알루미늄,

타이타늄, 경량 스틸 등)를 사용하여 제작을 하

였으나, 국제적인 정세불안으로 인한 유가 상승

과 자원고갈로 인해 1980년도부터 복합재 항공기

구조재료 연구를 계속하고 있고, 미국의 보잉

(Boeing)사 B787 기종의 경우 항공기 구조물 제

작시 복합재료의 비중이 53%까지 차지하는 등

갈수록 항공기 구조물의 복합재 비중이 높아지고

있는 추세이다.

본 연구를 통해 국내에서 첫 개발 민간소형항공

기인 KC-100의 주익을 개발하는 과정과 제작하는

과정에서 발생되었던 사례를 분석하고, 유사한 제

작과정을 가진 해외업체의 사례를 조사하였다. 이

를 통해 선진적이며, 안정적인 구조 및 공정설계,

치공구 설계개념 정립 등 개선할 수 있는 방안에

대해 제시하고자 한다. 주로 복합재와 금속부품의

설계 및 제작방식의 차이, 치공구 설계 개념의 차

이, 조립방식의 차이, 홀(hole) 가공을 위한 공구

개념의 차이에 대해 집중적으로 연구하였다. 또한

주요 개념에 대해 문제점을 언급하고 이를 해결하

고 개선할 수 있는 방법론을 위주로 기술하였다.

http://dx.doi.org/10.12985/ksaa.2015.23.1.096
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2. 본 론

2.1 복합재 구조물의 특징 및 고려사항

일반적으로 금속재 부품을 이용한 조립방식을

적용할 때 Fig. 1과 같이 부품(part)간 틈새(gap)

가 없는 상태에서 로딩(loading1)) 및 홀 가공작업

을 한 후, 적절한 패스너(fastener)를 사용하여 체

결(fastening)을 진행한다.

Fig. 1 Assembly using metal detail parts

복합재 부품의 상온접합(Cold Bonding2)) 방식

의 조립은 금속부품의 조립방식과는 다르다. 적절

한 접착제(adhesive)를 적용하여 부품간 접합에 의

해 조립되며, 이러한 과정에서 체결력을 높여주

기 위해 적절한 틈새 유지가 매우 중요하다.

Fig. 2는 부품간 적절한 틈새가 유지되어 접착제가

적용된 항공기 조립 장면이다. 그러나 복합재 부품을

이용한 조립에서는 각 요소의 공차발생으로 인해 적

절한 틈새 유지가 어려우며, Table 1과 같이 기준 값

대비 큰 차이가 나타나는 것을 확인할 수 있다.

Fig. 2 Assembly using composite detail parts

1) Loading : 부품을 조립하기 위한 첫 단계로, 치공구 또는

상대 부품과의 가조립 상태로 만드는 과정임.

2) Cold Bonding : 상온에서 접착제(adhesive)를 사용해 부품을

접합하여 조립하는 방식

Table 1은 주익 조립체 내부에서 임의의 9곳에

대해 틈새를 측정한 것이다. 9곳의 측정부위의 특

징은 주로 기준값 대비 실제 측정값이 크고, 차

이값 사이의 편차가 매우 크다는 것이다. 이러한

사항이 의미하는 것은 복합재 부품의 제작공차가

크고, 그에 따라 조립하는 과정에서 틈새에 접착

제 적용이 쉽지 않다는 것으로 파악할 수 있다.

복합재 부품을 조립하기 위해서는 부품간 적

절한 틈새를 유지하는 것이 매우 중요한데, 지금

부터 부품간 틈새에 영향을 주는 요소에 대해 나

열해보고자 한다.

구분 기준값 실제 측정값 차이

측정 1 1.8mm 3.4mm 1.6mm

측정 2 1.8mm 1.2mm 0.6mm

측정 3 1.8mm 4.1mm 2.3mm

측정 4 1.8mm 2.1mm 0.3mm

측정 5 1.8mm 2.3mm 0.5mm

측정 6 1.8mm 3.1mm 1.3mm

측정 7 1.8mm 2.8mm 1.0mm

측정 8 1.8mm 2.6mm 0.8mm

측정 9 1.8mm 3.2mm 1.4mm

Table 1. Difference between nominal gap and actual gap

2.1.1 부품의 외곽 공차(Profile Tolerance)

부품의 외곽공차는 부품의 재질과 가공방식에

따라 차이가 발생하는데, 최대한으로 허용될 수

있는 틈새를 정의하고 양쪽 부품의 외곽공차를

반영하여 틈새의 양을 결정해야 한다.

2.1.2 부품의 표면처리(Finish Condition)

일반적으로 항공기 내부에 들어가는 부품이라

도 내구성을 확보하기 위해 프라이머(Primer)를

적용하게 된다. 평균적으로 0.001~0.003 inch 정

도의 두께로 프라이머가 적용되며, 한 번의 코팅

(coating) 또는 두 번의 코팅을 적용하게 된다.

이러한 경우 부품의 외곽공차가 최대로 적용되어

0.8mm의 공차를 적용하였을 경우, 추가로 프라이

머에 의한 공차를 0.2mm(두 번의 코팅 적용기준)까

지 적용되어 최종적으로는 1mm의 큰 공차를 가져올

수 있게 된다.

2.1.3 조립 치공구

부품을 정밀하게 조립하기 위해 사용되는 조

립치공구의 경우, 로케이터(locator3))는 평균적으
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로 0.1mm의 정밀한 위치공차를 가진다.

그러나 최종적으로 위에 나열된 영향을 미치

는 요소(외곽공차 및 표면처리)에 대해 종합하게

되면 최종적으로 1.1mm정도의 큰 위치오차(mislocation)를

불러올 수 있게 된다.

결론적으로 외곽공차, 표면처리, 조립치공구에

의해 발생된 공차는 틈새조건에 최소 –1.47mm에서

최대 + 1.84mm까지 차이가 날 수 있음을 이론

적으로도 파악할 수 있다.

2.2 복합재 홀 가공

홀 가공을 위해서 고려해야 될 사항에는 여러

요소가 있지만, 재질에 따른 공구 선정이 가장

중요하다고 할 수 있다. 금속부품과 복합재 부품

의 홀 가공을 위해 동일한 공구와 조건을 사용했

을 때는 층간분리(delamination) 현상이 발생한

다는 것을 파악하였다.

Fig. 3을 보면 홀 끝단에 층간분리가 발생된 것

을 볼 수 있다. 일단 층간분리가 발생하게 되면

패스너 체결이 불가능하며, 일반적으로는 합성수

지(resin)를 이용해 수리(repair)작업을 진행한 후

홀을 재가공하는 방식으로 진행하게 된다. 이로

인해, 항공기 품질 저하 및 제작 공수 증가로 인

한 막대한 손실이 야기될 수 있다. 이와 같은 층

간분리가 발생하는 원인 중에서 주요원인은 두

가지로 식별되었다.

Fig. 3 Hole Delamination

2.2.1 절삭공구(Cutting Tool)의 선정

금속재 부품을 가공할 때 사용하는 절삭공구

를 사용하게 되었을 때는, 형상적인 특성상 108°

의 각도를 가지게 되어 홀 가공이 되고, 절삭공구

가 빠져나오는 과정에서 층간분리가 발생하는 것

을 파악할 수 있었다.

Fig. 4와 같이 복합재 가공용 절삭공구의 진입

3) 부품의 위치를 결정하는 역할을 하는 조립치공구의 핵심 부품

부는 예각으로 되어 있어 홀 가공 후 절삭공구가

부품으로부터 빠져나오면서 손상을 입히지 않는

형상인 것을 확인할 수 있다. 또한 사선 방향으

로 날이 형성되어 있지 않아 절삭과정에서 부품

에 가해지는 마찰력 또한 상대적으로 낮아 층간

분리가 방지될 수 있는 것이다.

Fig. 4 Cutter configuration comparison

2.2.2 드릴건(Drill Gun)의 선정

금속재 부품의 드릴건을 선정할 때는 알루미

늄(aluminum) 또는 타이타늄(titanium)과 같은

강도가 높은 재료에 따라 차이를 보인다. 일반적

으로 강도가 낮은 알루미늄 합금으로 가공된 부

품은 높은 RPM4)을 가진 드릴건을 사용하게 되고,

타이타늄 또는 철강(steel) 합금류는 낮은 RPM의

드릴건을 사용하여 홀 가공하게 된다.

Table 2는 미국의 보잉사로부터 제공된 복합

재 부품으로 적층된 조립체 뿐만 아니라 복합재

부품과 알루미늄 부품으로 적층된 조립체에 홀

가공을 할 때 드릴건 선정을 위해 참고하기 위해

RPM이 나열된 표이다[1].

Nominal

Diameter

(inch)

Drilling Speed

(rpm)

Reaming Speed

(rpm)

5/32 5000 900

3/16 4000 800

1/4 3000 700

5/16 2500 700

3/8 2000 700

1/2 1500 600

5/8
Recommend using power or positive

feed process
3/4

1

Table 2. Drill gun RPM for drilling composite

material assembly and composite/aluminum

material assembly

4) RPM : Revolutions Per Minute, 분당회전수



한국항공운항학회 소형 항공기 주익 복합재료 적용 사례 분석을 통한 개선 방향 연구 99

표 상단의 Drilling Speed를 보면 비교적 높은

RPM으로 홀 가공이 되는 것을 확인할 수 있다.

복합재로 구성된 조립체와 복합재/알루미늄합금

으로 구성된 조립체의 드릴건은 동일한 수준으로

구성할 수 있고, 이와 관련된 공정 설계를 진행

할 때, 복합재와 알루미늄은 동일한 조건으로 볼

수 있다는 것이다. Table 3은 복합재와 타이타늄

으로 구성된 조립체에 홀 가공을 할 때 참고할

수 있는 표로서 낮은 RPM으로 설정된 드릴건을

사용해야 함을 확인할 수 있다.

Nominal

Diameter

(inch)

Drilling Speed

(rpm)

Reaming Speed

(rpm)

5/32 500 450

3/16 375 400

1/4 300 300

5/16 250 250

3/8 200 200

1/2 150 130

5/8
Recommend using power or positive

feed process
3/4

1

Table 3. Drill gun RPM for drilling composite/

titanium material assembly

이러한 세 가지 사례를 살펴봄으로써 복합재

와 그 외 금속재료를 사용하여 가공된 부품 및

조립체를 가공할 때 RPM의 선정이 다르며, 이에

따라 드릴건의 선정에 차이가 있음을 알 수 있

다. 이를 통해 알 수 있는 사항은 최초 설계를

진행하면서 재료의 구성을 선정할 때, 공정의 편

의성 및 습숙율5)을 고려하여 항공기의 구조의

구역을 나눠 재료를 선정할 필요가 있다는 것이

다. 예를 들어, 주익의 외측부(Outboard)에서 동

체부(Inboard)까지 홀 가공을 진행한다고 가정하

였을 때, 타이타늄과 알루미늄 및 복합재료가 혼

재되어 있다면 홀 가공 공정이 진행되면서 많은

드릴건 변경이 필요하고 또한 작업자로 하여금

착각을 불러일으켜 결함을 유발할 수도 있다. 또

한 잦은 드릴건 변경은 공정 손실(Loss)로서 습

숙율과 목표 공수를 달성하는 부분에 있어서 좋

지 않은 영향을 끼칠 수 있다.

2.3 복합재 부품 조립을 위한 접착제 적용

5) 습숙율 : 작업자의 작업에 대한 숙련 정도를 나타내는 지표

2.3.1 접착제 적용면적 대비 접착제 적

용 가능시간

구조 조립체의 크기가 클수록 접착제 적용면

적이 커지는데, 접착제 적용가능 시간은 한정되

어 있어 문제점으로 나타났다. 실제 사례의 경우

주익 덮개부(skin) 접합 영역이 가장 큰 면적을

차지하고 평균 5명의 작업인원이 소요되었으며

적용시간 50분 이내에 적용을 완료하여야 했다.

접착제의 적용 시간을 초과할 경우 경화가 시작

되므로 요구되는 접착 강도를 확보하기 어렵고

적용시간은 온도에 민감하게 반응하였다. 접착제

를 적용하는 규정온도와 별개로 실제 공장의 온

도가 5℃ 상승할 때 마다 적용시간은 약 10분이

감소하므로 공장의 온도제어도 중요한 요인으로

나타났다. 또한 접착제를 이용한 세컨더리 본딩

(Secondary Bond6)) 조립을 진행하면서 전용공간

이 없을 경우 온도 제어는 매우 민감한 사안이며

다수의 작업인원을 투입하여 요구시간을 준수해

야만 하는 어려움이 존재한다.

이에 대한 해결방안은 항공기 제작 대수에 따

라 접합을 위한 전용공간을 확보하는 것이 가장

확실하지만, 복합재 항공기 제작 수량이 적은 우

리나라의 현실에는 쉽지 않은 사안이다. 이 경우

에는 WBS7) 구성시 접착제 적용가능 시간을 고

려하여 구조물 단위를 분리하는 방법을 사용할

수 있을 것이다. 또한 공정설계를 수행하는 그룹

에서도 설계 그룹에서 반영하지 못한 부분이 있

다면 공정 분리를 통해 적절한 접착제 적용시간

을 확보할 수 있을 것이다.

2.3.2 접착제 적용과 웨트 레이업(Wet

Layup) 방식

외국의 선진 항공사에서 적용하는 웨트 레이

업(Wet Layup) 방식을 통해 부품 제작형태와 조

립체 제작형태를 동일하게 할 경우, 부품 제작에

요구되는 정도의 설비가 요구되어 비용적인 부담

이 매우 커지게 된다. 웨트 레이업 방식을 적용

하는 이점은 공정의 일괄진행이 가능하고 오븐

(Oven)을 이용하므로 공정 소요시간(Lead Time)

이 짧다는데 있다. KC-100 제작시 적용된 접착제

적용방식은 오븐 없이 상온에서 경화하는 세컨더

리 본딩 방식을 적용한 결과, 공정간 경화요구 시

6) Secondary Bond : 복합재 구조물 조립방식 중의 하나로 부

품 가조립 상태에서 상온의 조건을 부여하고 Fastener없이 조

립체를 구성하는 방식

7)WBS : Work Breakdown Structure
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간이 길다는 점이 문제점으로 나타났다.

이에 대한 개선방안으로 모듈(Module) 방식의

도입이 필요한데, 모듈 방식은 각 구역별로 모듈화

된 구조물을 조립함으로써 단순하고 신속하게 최

종조립이 완료되는 방식이다. 이미 금속 소재의

조립체에서는 벌크헤드(Bulkhead) 등을 이용하여

모듈화 작업이 상당 부분 진전을 가져와 생산현

장의 부하와 공정간 소요시간의 유연성을 확보하

고 있다. 복합 소재부품의 경우에도 모듈화가 가

능한데 대표적인 사례가 Diamond사의 주익 조립체이

다. 길이가 긴 주익을 3등분하고 각각 웨트 레이

업방식에 따라 구조물을 완성한 후, 최종조립하

여 주익이 완성되는 형상이다.

2.4 복합재 부품의 공차 및 기준면

항공기를 제작하는데 있어서 중요한 설계 과

정 중에는 공차 및 기준면 선정이 있다. 공차는

단순하게 표현한다면 일정 범위 내에서 제작이

되어야 하는 기준으로 최초 설계진행시 공차범위

를 지정하고 상위단계에서 하위단계로 공차가 내

려지는 하향식(Top Down)의 공차선정을 주로

적용한다. 공차를 통해 해당 부품 및 조립품이

얼마나 정밀하게 제작되어야 하는지 판단할 수

있고, 이를 통해 관련 설비 및 치공구를 제작하

게 된다. 중요한 것은 공차를 결정할 때 제품의

특성을 파악해야 하는 것이다.

상위 조립체의 공차를 결정하고 이 공차를 양

분하여 하위 조립체 또는 부품에 내려주는 방법

인 하향식 공차적용 방식을 적용할 때 하위 부품

의 특성 및 가공방식은 반드시 선 고려되어야 한

다. 일반적으로 항공기 부품 제작에 많이 쓰이는

재료 및 가공방식에 따른 공차적용을 Table 4에

기술하였다.

Table 4는 이해를 돕기 위해 단순한 외곽공차

(profile tolerance), 두께공차(thickness tolerance),

홀 위치공차(hole position tolerance)만을 표현하

였는데, 표를 통해 복합재료의 경우 전체적으로

공차의 폭이 금속재료를 이용해 가공한 경우보다

크다는 것을 알 수 있다. 이는 복합재료 가공방

식을 살펴보면 알 수 있는데, 일반적으로 복합재

부품은 레이업(Lay-up), 진공압축(Vacuuming), 경

화(Curing), 사상(Routing)의 단계를 거쳐 만들어

지게 된다[2].

중요한 것은 경화단계에서의 온도, 습도와 같

은 환경조건에 따라 제품의 치수가 크게 흔들린

다는 것이다. 현재의 복합재료 가공기술에서는

이점을 충분히 인정하고 이해해야만 올바른 복합

재 구조 조립체를 설계할 수 있다.

Machining

(Metal)

Sheet

(Metal)
Composite

Profile

Tolerance
0.3mm 0.8mm 0.8mm

Thickness

Tolerance
0.3mm 0.3mm 0.8mm

Hole

Position

Tolerance

0.3mm 0.8mm 0.8mm

Table 4. Comparison between composite and metal

material about limited tolerance

다음은 KC-100 항공기 제작사례를 통해 복합재

료의 큰 공차역을 만회하기 위해 실제 적용했던

조립방식이다. Fig. 6을 통해 알 수 있듯이 일반적

으로 사용되는 치공구 형상이 아닌 진공컵

(Vacuum Cup)을 이용해 항공기 OML8)을 고정하

는 방식을 적용한 것을 확인할 수 있다. 보통의

주익 덮개부품의 조립방식은 하부구조물(under

structure)을 조립한 상태에서 덮개부품을 하부구

조물에 놓는 방식이며, 덮개부품의 자중은 하부구

조물이 지탱하는 방식으로 진행된다. 그러나 복합

재 덮개부품의 경우에 크기가 크고 전체적인 기준

면 관리 및 공차 관리가 어렵기 때문에 금속재 구

조물을 조립하는 방식으로 조립을 한다면 덮개의

변형과 이로 인해 구조물 전체가 변형되는 상황으

로 악화될 수도 있다. 따라서 치공구에서 불균일

한 덮개부품의 OML을 곡면을 따라 압축력에 의

해 잡아줌으로써 복합재료 덮개부품은 일정한 형

상을 갖추며 위치를 잡아갈 수 있게 되는 것이다.

참고로 이러한 방식을 통해 일정하지 않은 OML

형상을 유지할 수 있었으며, 전체적인 기준 형상

을 지키면서 조립이 가능했음을 확인하였다.

Fig. 6 Locating skin OML using Vacuum Cup

8) OML : Out Mold Line
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또한 설계를 진행하면서 특히 덮개부품의 경

우에는 기준면 선정에 유의해야 한다. 그 이유는

면적이 넓고 부피가 큰 덮개부품의 경우에는 부

품제작 단계에서 정밀한 공차를 유지하기 어렵

고, 3중 기준면을 통해 형상을 지키는 것 또한

매우 어렵다는 것을 파악할 수 있었다. 진공컵과

같은 특수 치공구를 고려하여 기준면을 선정한다

면 부품 제작시 발생된 공차역을 조립단계에서

만회할 수 있다는 것 역시 제작과정에서 확인되

었다.

구 분
부품 1

(복합재)

부품 2

(기계)

조립

치공구
차이

발생공차 0.8mm 0.3mm 0.1mm

최대

1.1mm의

(+)공차발생

Table 5. Tolerance review about Tooling and Process

2.5 개선 방향

KC-100 항공기와 해외 사례의 실제 설계 및

공정을 파악하여 복합재 구조물의 특징 및 고려

사항, 홀 가공, 접착제 적용, 공차 및 기준면 선

정까지 4가지 개선점을 중심으로 개선 방향을 연

구하였다.

공차 및 기준면 선정은 항공기 설계 초기단계

에서 치공구를 고려하여 부품의 치공구 적용면

위치를 알맞게 선정해야 하며, 상위단계에서 하

위단계로 이어지는 하향식으로 공차적용이 이뤄

져야 한다. 또한 공차 적용시 상위단계가 가장

큰 공차역을 가져야 하며, 최하위단계는 정밀한

공차를 가져야 한다. 상세 공차를 결정할 때는

각 공정에서 사용될 치공구 및 공구에 대한 특성

을 파악해야 하며, 추가로 부품공정 및 조립개념

이 정해진 상태여야 한다. 만약 0.3mm이하의 공

차를 적용해야 하는 부품인데, 판금부품 또는 복

합재료 부품으로 결정하게 된다면, 공차가 지켜

지는 것은 당연히 어려우며, 상위 조립단계에서

큰 문제가 발생되게 될 것이다.

일반적인 금속재 조립 구조물과의 조립방식

차이로 인해 발생될 수 있는 과도한 틈새를 방지

하기 위해서는 조립품의 설계를 진행할 때, 부품

간 틈새의 정의를 명확히 해야 한다. 예를 들어,

부품간의 틈새가 1.8mm(+0.8, -0.8)로 정의했다

면, 양쪽 부품의 특성(가공방식, 표면처리 조건)

을 파악하고 조립 치공구의 콘셉트(concept)의

이해를 통해 각 요소에서 얼마만큼의 공차가 발

생할 수 있는지 파악을 해야 한다. 간단히 표현

하면 Table 5와 같은 방식으로 검토하는 방식이

있다.

부품간 가공방식에 따른 공차 나열 및 조립 치

공구의 형상을 예측하여 각 구간별 발생할 수 있

는 공차를 나열함으로서 문제가 될 수 있는 영역

을 먼저 알아내어 해결할 수 있는 방식이 있다.

복합재 적층 구조물의 홀 가공의 경우는 구간

별 홀 가공이 필요한 홀 직경(diameter) 공차를

기준으로 나열하고 특정 치밀한 공차가 적용될

필요가 있는 부분은 따로 분류하여 공구 및 절삭

공구를 선정하여 목록화 해야 한다. 특히, 주익의

경우는 폐쇄되어 있는 공간이 많아 드릴작업을

위한 접근이 어려운 부분이 대체로 많이 존재한

다. 이런 곳에 치밀한 공차를 적용하게 되면, 작

업자의 위치불안정 및 집중력 저하로 인해 층간

분리와 같은 불량을 피하기 어려울 것이다. 설계

자의 입장에서는 부위별 홀 공차를 먼저 선정하

고 공구 및 절삭공구를 검토해야 층간분리 문제

를 피해갈 수 있다.

또한, 접착제 적용시간을 보장하기 위해서는

접착제 종류별로 적용시간을 파악하고 각 부위별

적용될 접착제를 결정해야 한다. 예를 들어, 깊숙

한 곳이나 접근 창(access cover)이 장착되는 부

위 같이 폐쇄된 부위에 적용되는 경우에는 더욱

신중한 접근이 필요하다. WBS가 많이 분리될수

록 설계공수는 증가하게 되지만, 생산 대수가 많

은 경우에는 최대한 하위 조립체 분리를 통해 공

정을 분리하여 최적의 접착제 적용조건을 만들어

줘야 한다. 이와 동시에 모듈화를 통해 체계적인

세컨더리 본딩 조건을 구현하는 것 역시 중요하

다는 것을 알 수 있었다.

3. 결 론

국내 최초로 민간 항공기로는 최초로 감항인증

자격을 획득한 KC-100 항공기의 주익 구조물 개

발 사례 및 해외 소형복합재 항공기 사례를 조사

및 분석하였다. 특히, 주익 구조물을 설계하는데

고려해야 할 사항 중에서 금속재질의 구조물과의

차이점에 중점을 두고 연구를 진행하였다. 본 논

문을 통해 복합재료 조립체의 특성과 고려사항,

홀 가공, 적절한 접착제 적용을 위한 적용시간에

대해 현상 분석이 수행되었다. 또한 위의 4가지

사항별로 영향을 줄 수 있는 요소들을 분석하고

이들로 인해 발생될 수 있는 문제들을 경험적 바

탕에 의해 해석하고 대안적 결론을 도출하였다.

또한 특정 예를 들어 설명한 부분은 이해를 쉽게
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하기 위해 단순화한 부분이 있으며, 일부 데이터

는 최악의 경우(Worst Case) 고려해 발생된 사례

를 적용하였다. 이러한 경험적 분석을 통해 향후

개발될 복합재 항공기 구조설계 및 공정설계 등

에 적용 될 수 있을 것으로 판단된다.
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