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1. 서 론 

군용 항공기는 민간 항공기에 비하여 매우 다양
한 하중조건하에서 운용되는 관계로 비행시간의 
경과에 따라 피로 균열의 발생 및 진전은 불가피
하다.(1,2) 특히 장기 운영항공기의 경우, 운영 시간
에 따른 구조물의 열화(degradation)로 인하여 균열
의 발생 또는 진전속도가 항공기 설계 또는 운영 
초기에 비하여 증가할 가능성이 있으므로 항공기

의 안전성 확보를 위해서는 일정 비행시간 경과 
후 손상허용평가(damage tolerance assessment)(3~5) 재
실시가 바람직하다.  
주익 구조물은 항공기의 가장 핵심적인 구조물

로서 각종 임무 형태(mission profile)에 따른 비행
하중 배수(load factor)를 직접적으로 받는 구조물이
다. 또한 주익 구조물에는 스파(spar) 및 스킨(skin) 
등의 결합을 위한 리벳 및 노치 부위가 존재하며 
이들에는 응력집중이 발생하므로 집중적인 손상허
용평가가 수행되어야 한다.(6) 이러한 피로임계부위
(FCL, fatigue critical location)에 대한 손상허용해석
에 대한 다양한 연구가 수행되었다. 먼저 Lee 등(7)

은 항공기의 임무환경을 분석하였고 이를 이용해 
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초록: 본 연구의 목적은 항공기 주익 구조물에 대한 피로균열진전 해석 및 실험을 통하여 운영 기간에
따른 장기 운영 항공기의 손상허용성을 평가하는 하는 것이다. 이를 위하여 주익 구조물의 피로임계부
위 2 곳을 대상으로, 선행 연구에서 개발된 알고리즘을 기반으로 산출된 피로응력 스펙트럼 및 상용 코
드인 NASGRO 를 이용한 피로균열진전해석을 수행하고 그 결과를 참고문헌의 결과와 비교하여 피로응
력 스펙트럼 및 균열진전해석방법의 타당성을 확인하였다. 또한 실제 주익 구조물에서 채취한 시험편 
및 이와 동일 재료로 가공된 시험편을 대상으로 위의 피로응력 스펙트럼을 적용한 피로균열진전시험을 
실시하고 그 결과를 이용하여 운영 기간에 따른 주익 구조물의 손상허용성을 평가하였다.  

Abstract: This study aims to assess the damage tolerance of the wing structure of aged aircraft with long-term service 
through the fatigue crack growth analysis and tests. For the fatigue-critical locations (FCL) W2 and W4 in the wing 
structure, the fatigue stress spectrum was derived based on a previous study. Thereafter, a crack propagation analysis 
for the FCLs was conducted using the commercial software NASGROTM. The algorithm for the fatigue stress spectrum 
was verified. Fatigue crack growth tests were then performed for two types of specimens: Type #1 was extracted from 
the wing structure of aged aircraft, and Type #2 was made of the same material as the wing structure. By comparing the 
experimental results of these specimens, we assessed the damage tolerance of the wing structure of aged aircraft with 
service time. 
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균열성장에 직접적으로 영향을 미치는 비행시간에 
따른 하중배수를 획득하였다. 그들은 이러한 비행
하중 스펙트럼을 이용하여 피로균열진전 해석을 
수행하였으나 제한된 인자만을 고려한 피로하중 
스펙트럼을 사용하였다. 또한 Baker(8)는 항공기 주
익 구조물의 검사주기를 확립하기 위하여 복합재
료로 제작된 수리 패치를 개발하였고 이에 센서를 
부착하여 피로균열을 측정하였다. 그러나 Baker의 
연구에서는 피로균열진전실험 시 비행하중 스펙트
럼을 고려하지 않았다. Mattos 등(9)은 항공기 주익 
구조물의 특성을 고려하여 사이클 카운팅 기분을 
제시하였고 항공기의 속도, 고도 및 임무 형태 등
을 고려한 피로응력 스펙트럼을 산출하여 피로균
열진전 해석을 수행하였다 그러나 그들의 연구에
서는 실제 주익 구조물은 물론 동일 재료로 가공
된 시험편에 대한 피로균열진전시험 조차 수행하
지 못하였다.  
본 논문에서는 장기운영 항공기의 주익 구조물

을 대상으로 1) 피로균열진전해석을 통하여 개발
된 피로응력 스펙트럼의 타당성을 검증하고 2) 주
익 구조물에서 채취한 시험편과 동일 재료로 가공
된 시험편에 대하여 개발된 피로응력 스펙트럼을 
이용한 피로균열진전시험을 수행하였다. 이러한 
채취 및 가공 시험편의 균열진전 시험결과를 비교 
분석하여 주익 구조물의 손상허용성을 평가하였다.  

2. 해석 및 실험방법 

2.1 피로균열진전해석 방법 
본 연구에서는 상용코드인 NASGRO(10)를 이용

하여 피로균열진전해석을 수행하였으며 이 때 피
로균열진전 관계식은 하한계 응력확대계수범위
(threshold stress intensity factor range)와 파괴인성을 
고려한 식 (1)을 사용하였다. 
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여기서 N은 작용 피로하중의 싸이클 수, a는 균열
길이, R은 응력 비, ΔK는 응력확대계수범위이며 
C, n, p 및 q는 실험적으로 구해지는 상수이다. 또
한 f는 균열 열림 함수(crack opening function) 이다. 

thKD  및 maxKD 는 각각 하한계 및 최대응력확대계

수 범위이다. 여기서 응력확대계수는 식 (2)를 사
용하였다.  

0 0 1 1 2 2 3 3 4 4[ ]K S F S F S F S F S F ap= + + + +      (2) 
 
여기서 F는 형상계수(configuration factor)이며 응력
량 S0는 인장압축, S1은 두께방향 굽힘, S2는 넓이방
향 굽힘, S3는 핀 베어링 압력 그리고 S4는 횡 방
향의 응력에 대해 사용된다. 이중 본 연구에서 사
용한 균열진전 모드는 피로응력스펙트럼이 각 
FCL에 대하여 인장응력을 가하는 것이므로 응력
량 S0를 활용하여 해석을 수행하였다. 
선행 연구(11) 및 SwRI 보고서(12)를 통하여 확인

된 장기운영 항공기의 피로임계부위 FCL W2 및 
W4는 각각 WS 39.5% 및 50%의 위치에서 44% 스
파(44% spar)와 주익 하부 스킨과 연결되는 체결 
구멍(wing lower skin fastener hole) 부위이다(Fig. 1 
참조). FCL W2 및 W4의 자세한 형상은 Fig. 2와 
같으며 이들의 초기균열은 해당 체결 구멍의 가장
자리에서 시작되는 코너 균열(corner crack)로 가정
하였다.(11) 이에 따라 NASGRO를 이용한 피로균열
진전해석에서 FCL W2 및 W4의 초기균열은 평판

W2W4 Wing lower skin

 
Fig. 1 Fatigue critical locations at wing lower skin 

 

 
(a) FCL W2 

 

 
(b) FCL W4 

Fig. 2 Details of FCLs 
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에서의 타원형 코너균열(quarter elliptical corner 
crack in plate, CC16-qe)로 설정하였으며 균열이 성
장함에 따라 관통균열(through crack at edge of plate, 
TC03-te)로 천이 거동을 한다고 가정하였다.(13) 초
기 균열의 크기는 구조물 검사에 사용되는 비파
괴 검사법의 종류에 따라 좌우되며 SwRI 보고서
에 제시되어 있는 0.127mm(0.005in)를 적용하였으
며 실제 항공기 주익 구조물에서 채취한 시험편
에 대한 피로균열진전해석에서는 실제 시험편의 
초기피로균열을 초기균열로 설정하였다.  

2.2 피로균열진전실험 방법 
본 논문에서의 피로균열진전실험 대상인 항공기 

주익 구조물의 FCL W2 및 W4에서 시험의 용이성 
및 재현성을 고려하고 ASTM E466(14) 규격을 토대
로, 채취 가능한 최대 크기로 시험편을 설계하였
으며 이를 Fig. 3에 나타내었다. 항공기 주익 구조
물과 동일 재료인 Al 7075-T7351 합금(두께 18mm)
을 미국 알코어사에서 구매한 후, 이러한 시험편 
설계를 이용하여 FCL W2 및 W4각 10개씩 가공하
여(이하 Type #1 시험편이라 칭함) 3개는 인장시험
에 사용하였으며 나머지 7개는 피로균열진전시험
에 사용하였다. 여기서 시험편의 두께는 FCL W2 
및 W4의 실제 두께와 동일하게 각각 16.51mm 
(0.65in), 15.748mm (0.62in)로 가공하였다. 또한 실
제 항공기의 주익 구조물 FCL W2 및 W4에서 각 
1개씩의 시험편을 채취하였다(이하 Type #2시험편
이라 칭함). SwRI 보고서 상의 피로균열 시작점에
서 실제 피로균열이 발생하도록 Type #1 및 Type 

#2 시험편의 구멍 내부에 방전가공을 이용하여 노
치를 가공하였다. 여기서 SwRI보고서에 제시된 
노치 크기는 0.127mm(0.005in)이지만 본 논문에서
는 방전가공에서 구현 가능한 최소크기인 0.5mm 
(0.0197in)의 노치를 가공하였다.  
피로균열진전실험의 대상이 CT 시험편 등의 표

준 시험편이 아닌 경우 COD gauge 등의 표준화
된 피로균열 측정방법을 적용할 수 없다. 특히 
Fig. 2와 Fig. 3과 같이 체결용 구멍 내부에서 균열
이 발생하고 구멍 내부로만 피로균열이 진전하는 
본 논문의 시험편의 경우, 이동 현미경(traveling 
microscope) 등의 일반적인 균열 측정 장치로는 균
열진전량 측정이 불가능하다. 이의 해결을 위하
여 본 논문에서는 시험편 외부에서 구멍 내부를 
관찰 및 측정할 수 있는 산업용 내시경(Olympus 
MK017-009-090-62)을 활용하였으며 Fig. 4는 이를 
이용하여 관찰한 구멍 내부의 균열을 나타낸 것
이다.  
이와 같이 준비된 시험편 및 균열측정장치를 이

용한 피로균열진전 실험은 선행 연구(11)에서 개발
된 피로응력 스펙트럼에 음의 하중배수를 도입한 
후 시험편의 형상을 고려하여 피로하중 스펙트럼
으로 변환한 후, 이를 유압식 피로시험기에 입력
하여 수행하였다. 피로균열 측정 간격은 정확한 
피로수명 평가를 위해 총 1000 비행시간의 데이터
를 시간 별로 나누어 측정하였다. FCL W2 시험의 
측정 간격은 500 비행시간이다. 또한 W4의 경우
에 W2에 비하여 피로수명이 짧기 때문에 50 비행
시간의 간격으로 측정하였다. 

2.3 유한요소해석 방법 
항공기 주익 구조물에서 채취한 시험편은 CT 

(compact tension) 시험편과 같은 표준시험편이 아
니므로 이의 응력 분포에 대한 타당성 검증을 실
험 하기 전에 수행되어야 한다. 
이를 위한 구조해석은 상용 소프트웨어인 ABAQUS(15)

 

 
Fig. 4 Image of internal crack propagation at FCL W2 

using industrial endoscope 

Unit : inch
t = 0.650R = 2.165

1.377

0.944

3.937

0.196

 
(a) Specimen for W2  

    

Unit : inch
t = 0.620R = 1.968

1.85

1.023

4.72

0.196

 
(b) Speciment for W4 

Fig. 3 Specimens for FCL W2 and W4 
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를 사용하였다. FCL W2의 모델 형상은 Fig. 5와 같
이 397,350개의 솔리드 요소(C3D)와 73,675의 절
점으로 구성되었다. 여기서 구멍 주위는 해석의 
정확성을 높이기 위하여 요소의 크기를 줄여가며 
응력 특이점이 발생하지 않는 범위에서 정성적으
로 보다 조밀하게 모델링하였다. 해석에 적용된 
재료는 항공기 주익 구조물에 사용되는 Al 7075-
T7351 고강도 알루미늄 합금을 이용하였다. 경계
조건은 인장시험 시 고정정치에 의한 경계조건을 
주어 시험편 한쪽은 완전 구속을 하였으며 반대편
은 시험편이 당겨지는 방향을 제외한 5자유도에 
대해서 구속을 하였다. 작용하중은 시험편에 항복
이 발생하지 않는 범위의 인장하중으로 설정하였
다. 또한 해석을 검증하기 위하여 Type #1시험편을 
대상으로 최대 응력 발생 지점 즉, 체결용 구멍 
가장자리에 표점 길이 2mm의 스트레인 게이지를 
부착한 후 인장시험을 실시하고 이를 통하여 측정
된 변형률을 유한요소해석의 결과와 비교하였다. 
여기서 인장시험은 ASTM E8M(16)에 따라 제작된 
인장시험편을 대상으로 2mm/min의 변위제어 조건
하에서 수행되었다.  

3. 결과 및 고찰 

3.1 피로균열진전해석  
피로균열진전해석을 위해서는 해당 FCL에서의 

피로응력 스펙트럼이 요구되며, 이를 위하여 선행
연구(11)에서는 제한적인 자료(12)를 이용하여 항공
기 주익 구조물 피로임계부위에서의 피로응력 스
펙트럼 알고리즘을 개발하고 이의 타당성을 검증
하였다.(17) 본 논문에서는 선행연구(11)의 피로응력 
스펙트럼 개발 알고리즘에 항공기 운항시 발생할 
수 있는 임무별 음의 하중 배수 스펙트럼 및 해당 
임무 분담률 자료를 이용하여 음의 하중배수를 고
려하여 FCL 부위의 피로응력 스펙트럼을 획득할 

수 있는 알고리즘(11)을 개발하였으며 이의 흐름도
를 Fig. 6에 나타내었다. Fig. 7(a)는 이에 따라 개발
된 피로응력 스펙트럼 및 피크/밸리 사이클 카운
팅 결과를 나타낸 것이다. 여기서 본 논문에서 개
발된 스펙트럼의 사이클 카운팅 결과는 SwRI 보
고서에 제시된 결과와 매우 유사함을 알 수 있다.  
이와 같이 개발된 피로응력 스펙트럼과 2.1절에 

제시된 피로균열진전해석 방법을 이용하여 FCL 
W2 및 W4에서의 균열진전해석 결과를 Fig. 8에 
나타내었다. 여기서 피로균열진전해석에 사용된 식 
(1)의 상수 및 인장시험을 통하여 구한 물성치는 

 
Fig. 5 Mesh of FCL W2 
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Table 1에 정리하여 나타내었다. 또한 변동하중하
의 하중간섭효과를 고려하기 위하여 Willenborg(18) 
모델을 사용하였다. 그림에서 알 수 있듯이 피로
균열은 균열의 깊이 방향 a 및 길이 방향 c으로 
길이가 상이한 타원형태로 진전하는 결과가 도출
되었으며 이는 SwRI 보고서의 경우 깊이 및 길이 
방향의 균열진전이 동일하다는 결과와 상이한 결
과이다. 이러한 원인은 SwRI 보고서에서 사용된 
피로균열진전해석 코드(SuperCrack)의 한계로 인하
여 균열 깊이 방향 a와 균열 길이방향 c가 1 : 1로 
진전한다고 가정하여 수명을 평가하였기 때문으로 
판단된다. 이러한 차이를 고려하여 기준 자료인 
SwRI 보고서의 피로수명과 비교 시 실제 실험에
서 측정하게 되는 균열 깊이 방향인 a의 수명을 
비교 평가하였다. 그림에서 알 수 있듯이 a-Flight 

Time 곡선의 기울기가 일부 차이가 나긴 하지만 
본 논문의 피로균열진전 수명은 FCL W2 및 W4 
모두 SwRI 보고서의 결과와 매우 근접함을 확인
하였다. 이를 통하여 선행연구의 결과를 바탕으로 
개발된 본 논문의 피로응력 스펙트럼 산출 알고리
즘 및 해석 방법론의 타당성을 확인하였다.  

3.2 피로균열진전실험  
본 논문의 대상인 항공기 주익 구조물에서 채취

한 시험편은 비표준 시험편이므로 이에 대한 피로
균열진전실험 전에 시험편 설계 타당성을 검증하
여야 한다. 이를 위하여 Fig. 3과 같이 FCL W2 및 
W4 시험편에 인장하중이 작용할 때, 이의 응력 
분포를 검토하였다. Fig. 9는 FCL W2 시험편에 인
장하중이 작용할 때의 응력분포를 나타낸 것으로 
체결 구멍 주위에서 최대 하중이 작용함을 확인할 
수 있다. 또한 이러한 FE 해석의 정확성을 검증하
기 위하여 FCL W2 및 W4의 Type #1 시험편(동일
재료 가공 시험편)의 체결 구멍 가장자리에 스트
레인 게이지를 부착한 후 인장하중 작용시의 변형
률에 탄성계수를 곱하여 구한 응력을 FE 해석의 
그것과 비교하였다. Fig. 10은 FCL W2에 대한 결과

Table 1 Material properties and constants  

utss  489.5MPa C 2.981 

yss  434.4MPa n 5.176E-08 

IeK * 1529MPa mm1/2 p 1 

IcK ** 1112MPamm1/2 q 1 
* Effective fracture toughness  ** Plain strain fracture toughness 
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Fig. 9 Stress distribution (FCL W2) 
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를 나타낸 것으로 해석 및 실험결과는 잘 일치함
을 알 수 있으며 FCL W4 또한 동일한 결과를 얻
었다. 이를 통하여 FE 해석의 타당성뿐만 아니라 
본 논문에서 사용한 FCL W2 및 W4 시험편의 설
계 타당성 역시 검증하였다. 
이와 같이 그 타당성이 입증된 시험편을 대상으

로 피로균열진전시험을 수행하기 위하여 시험편의 
평균응력을 이용하여 피로응력 스펙트럼을 피로하
중 스펙트럼으로 변환하였다. 이러한 피로하중 스
펙트럼을 유압식 피로시험기(Instron 8801)에 입력
하여 먼저 Type #1(동일 재료 가공 시험편)에 대한 
피로균열진전시험을 수행하였다. 실험 수행에 있
어 가장 곤란한 것은 균열 발생시점을 확인하는 
것이다. 균열 발생시점이 명확히 정의되지 않으면 
정확한 피로균열진전수명 산출이 불가능하다. 이
의 해결을 위하여 FCL W2 및 W4 각각에 대하여 
6개의 시험편을 사용하여 피로균열의 발생 시점을 
확인하였으며 이를 바탕으로 Type #1 FCL W2 및 
W4시험편에 대한 피로균열진전시험을 실시하였다. 
여기서 피로균열 발생의 정의는 인지 가능한 균열 
진전이 발생하였을 경우로 설정하였으며 이러한 
균열발생 시점부터 피로균열진전수명을 카운트하
였다. 피로균열이 발생한 시점부터 FCL W2 및 
W4 시험편에 대하여 각각 500비행시간 및 50비행
시간 간격으로 산업용 내시경으로 체결 구멍 내부
의 균열 사진을 촬영하고 해당하는 비행시간을 기
록하였다. Fig. 11은 내시경으로 촬영된 체결 구멍 
내부 균열 사진의 예를 나타낸 것이다. Fig. 12는 
파손된 FCL W2 시험편을 나타낸 것으로, 피로균
열은 가공된 노치로부터 진전이 시작되었으며 이
의 진전 양상은 균열 진전 깊이와 방향이 상이한 

반타원형태임을 확인할 수 있다.   
이러한 실험 조건 및 방법에 따라 수행된 피로

균열진전시험의 결과를 3.1절의 절차에 따른 해석
결과와 함께 Fig. 13에 나타내었다. 여기서 해석 
결과는 실제 시험편의 초기 피로균열 크기를 적용
하여 산출된 결과이다. 그림에서 FCL W2 및 W4
의 실험과 해석결과는 각각 약 25% 및 10%의 수
명 차이를 보이고 있으며 이의 원인은 피로균열진
전 해석시에 SwRI 보고서에 기반한 물성치를 사
용하였기 때문이라고 판단된다. 일반적으로 피로
균열진전거동에는 재료의 불균질성(inhomogeneity) 
및 랜덤하중 등의 영향으로 상당한 불확실성이 존

 

Fig. 11 Images for crack propagation using endoscope 
for FCL W2 

 
Fig. 12 Fractured FCL W2 specimen 
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재한다.(19) 따라서 이러한 실험결과는 시험방법 등
에 존재하는 불확실성 및 이로 인한 변동성
(variation)을 고려한 산포 범위내에 들어가며 동시
에 FCL W2 및 W4 모두 실험결과는 해석결과와 
유사한 a-N 곡선 기울기를 가지므로 본 논문의 실
험방법 및 결과는 타당성을 가진다고 판단된다.   
이와 같이 그 타당성이 입증된 실험방법을 이용

하여 본 논문의 핵심인 FCL W2 및 W4의 Type #2 
시험편(실제 항공기 주익 구조물에서 채취한 시험
편)에 대한 시험을 실시하였다. Fig. 14는 이의 결
과를 정리하여 나타낸 것으로 Type #1 및 Type #2
에 대한 실험결과와 해석결과(초기 피로균열 길이 
반영)와 비교하여 나타낸 것이다. 먼저 해석결과
를 살펴보면 Fig. 13의 결과와 매우 유사한 결과를 
보이고 있으며 이는 초기 피로균열의 길이만 상이
할 뿐 모두 동일한 해석 조건을 적용하였으므로 
당연한 결과로 생각된다. FCL W2에 대한 결과를 
나타낸 Fig. 14(a)를 살펴보면 Type #1(동일 재료 가
공 시험편) 및 Type #2(주익 구조물 채취 시험편)
의 실험결과는 중간 정도의 수명 영역에서 일부 
거동이 상이하지만 전체적으로 매우 유사한 피로
균열진전거동과 수명을 나타내고 있다. 또한 Fig. 
14(b)를 살펴보면 FCL W4의 경우, Type #1 및 Type 

#2 시험편 간의 파단수명의 실험결과는 약 25% 
정도의 차이가 있지만 이 역시 허용 가능한 산포
범위에 존재한다고 판단된다.  
이와 같이 약 30년 이상의 운영 기간을 갖는 항

공기 주익 구조물에서 채취한 Type #2 시험편의 
결과와 신규로 생산된 재료에서 가공한 Type #1 
시험편의 실험결과를 비교했을 때 일부 차이가 발
생하지만 전반적으로 거의 동일한 피로균열진전거
동을 보인다고 판단된다. 따라서 항공기 주익 구
조물의 피로임계부위 FCL W2 및 W4은 항공기 운
영 기간에 따른 열화 현상은 없으며 신규 생산 재
료와 동일한 손상허용성을 가지는 것으로 판단된
다. 이는 손상허용성 즉 피로균열진전거동의 열화
현상은 부식(corrosion) 및 취화(brittleness) 현상 등
에서 발생하므로 본 항공기의 운영환경이 열화현
상을 발생시킬 수 있을 정도의 환경이 아니기 때
문으로 판단된다.  

4. 결 론 

(1) 장기운영 항공기 주익 구조물의 피로임계부
위를 대상으로 피로균열진전해석을 수행하고 이의 
결과를 SwRI 보고서의 피로수명과 비교 평가하여 
피로응력 스펙트럼 산출 및 균열진전해석 방법론
의 타당성을 확인하였다. 

(2) 항공기 주익 구조물에서 채취 가능한 피로
균열진전 시험편을 설계하였으며 유한요소해석 및 
인장시험을 통하여 이의 타당성을 검증하였다.  

(3) 항공기 주익 구조물과 동일 재료에서 가공
된 시험편에 대한 균열진전시험 및 해석을 통하여 
피로균열진전시험 방법론의 타당성을 확인하였다.  

(4) 실제 항공기 주익 구조물에서 채취한 시험
편 및 이와 동일한 신규 생산 재료로 가공한 시험
편에 대한 피로균열진전시험을 수행하고 이의 결
과를 검토하여 실제 항공기 주익 구조물의 운행 
기간에 손상허용성의 변화를 평가하였다.  
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