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수지필름 인퓨전 탄소섬유 복합재료를 적용한 무인항공기용 구조체 개발
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Development of Resin Film Infusion Carbon Composite Structure 
for UAV
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ABSTRACT: Fiber reinforced composites fabricated by the resin film infusion (RFI) process, which is one of the out-
of-autoclave process, have the advantage of significantly reducing the processing cost in large structures while having
excellent mechanical properties and uniform impregnation of the resin. In this study, we applied RFI carbon fiber
composites to unmanned aerial vehicle structures to improve structural safety and achieve weight reduction. The
tensile test results showed that the strength was 46% higher than that of generic T300 grade plain weave carbon fiber
composites. As a result of the layup design and finite element analysis of the composite wing structure using the
above material properties, the wing tip deflection is decreased by 31%, the structural safety factor is increased by 28%
and the weight of the entire structure can be reduced by more than 10% compared to the reference model using glass
fiber composite material.

초 록: 최근 널리 연구되고 있는 대표적인 OOA(out-of-autoclave) 공정의 하나인 수지필름 인퓨전(resin film infusion,
RFI) 공정은 우수한 기계적 물성과 수지의 균일한 함침성을 가지면서도 대형 구조물에서의 공정비용을 대폭 저
감할 수 있는 장점을 지니고 있다. 본 연구에서는 RFI 탄소섬유 복합재를 2 m 이상급 무인기 구조체에 적용하여
구조적 안전성을 향상시킴과 동시에 경량화를 달성하기 위한 연구를 수행하였다. 재료 인장시험결과 T300급 탄
소섬유 복합재료와 비교하였을 시 강도는 46% 높은 결과를 보이며 강성은 유사한 수준임을 확인할 수 있었다. 또
한 상기 재료물성을 적용한 탄소섬유 복합재 날개구조의 설계 및 해석 결과, 유리섬유 복합재를 적용한 기존 모
델 대비 날개 길이방향 강성이 증가하여 날개 끝단 처짐량은 31% 감소하고 구조 안전계수가 28% 증가함과 동시
에 전체 구조의 무게를 10% 이상 경량화 가능함을 확인하였다.

Key Words: 수지필름 인퓨젼(Resin film infusion), 무인기(Unmanned aerial vehicle), 복합재 적층 패턴 설계(Composite
layup pattern design), 유한요소 구조해석(Finite element structural analysis)

1. 서 론

섬유강화복합소재는 모재와 기지재의 특성에 따라 물리
적/화학적 특성을 갖기 때문에 우주, 원자력, 방위 등 다양
한 산업에 적용되고 있다[1-3]. 특히 금속 등 다른 재료에 비

해 상대적으로 높은 비강도 및 비강성을 갖기 때문에 경량
화와 더불어 구조적 성능이 요구되는 무인기 구조체소재
로 주목받고 있다[4-6]. 그 중 무인정찰기는 초기에 주야간
영상 정보를 수집하는 군사정찰용을 중심으로 연구되었으
나, 최근 레저를 비롯하여 지리정보시스템(Geographic
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Information System), 산불감시, 방역 등 상업용 무인비행체
의 시장이 전세계적으로 급격히 성장하고 있다. 레저용으
로 사용되는 2~3 m급의 대형 무인기는 주로 제트엔진을 사
용하여 공중에서의 급선회 및 가속능력이 요구되므로, 체
공효율을 증가시키기 위해 날개 및 동체구조의 경량화를
통해 비행성능 향상과 필요추력 절감을 달성하고, 소재의
고강도화를 통하여 구조 안전성을 확보하는 것이 필수적
이다[7]. 기존의 상업용 무인기의 소재로는 유리섬유 복합
소재 및 발사(Balsa Wood)와 같은 저가 재료로 제작되었지
만, 점진적으로 발전하는 기초과학분야 및 첨단소재와의
기술을 융합하여 설계하고 우수한 성능과 연비 및 장기체
공 문제를 해결하기 위해서는 탄소섬유 복합소재를 이용
한 경량화 구조체의 개발이 요구된다. 더욱이 타 산업으로
의 시장진입을 위해서는 가격경쟁력을 확보하고 생산공정
개선을 통한 비용저감의 노력이 필요하다.
탄소섬유복합소재를 이용하여 상업용 경량화 구조체를
만드는 공정방법으로는 오토클레이브(autoclave) 공정[8,9],
RTM(resin transfer molding) 공정[10,11], 수지필름 인퓨전
(resin film infusion, RFI) 공정[11,12] 등 다양한 공정들이 있
다. 그 중 수지필름 인퓨전은 높은 기계적 물성과 수지의 균
일한 함침성을 확보하면서 다른 공정들에 비해 저렴하게
대형 구조물을 성형할 수 있는 장점이 있다.
따라서 본 연구에서는 RFI 성형 공정을 통해 제작된 탄
소섬유 복합재료를 2 m 이상급 대형 무인기 모델에 적용
하여, 기존 모델과 동급의 경제성을 유지하며 소재의 기계
적 강도를 극대화하고자 하였다. 또한 탄소섬유 복합재 날
개/동체 구조의 최적설계를 통하면, 기존 유리섬유 소재 대
비 10% 이상 가벼우며 높은 구조적 안전성 지니는 무인항
공기 구조체 개발이 가능하다고 생각된다.

2. RFI 탄소섬유 복합재료

2.1 RFI 탄소섬유 복합재료 성형공정

고성능 복합소재 성형을 위해 항공우주 및 군수 분야에
서 주로 적용하는 오토클레이브(autoclave) 성형공정은 고
온/고압의 내압설계 및 내부 온도의 균일성을 보장할 수 있
는 고가의 장비가 필수적이므로 제작비용이 높을 수밖에
없으며, 같은 이유로 대형 구조물의 성형에 분명한 한계를
지닌다. 또 다른 대표적인 복합재료 성형 공정 중의 하나인
RTM(resin transfer molding) 공정은 성형 시간 및 비용을 절
감할 수 있는 장점이 있어 다양한 분야의 대형 복합재 구조
물의 성형에 널리 사용 중이다. 그러나 흐름성이 좋은 제한
적인 수지 시스템만을 사용해야 하므로 작업 환경에 영향
을 많이 받으며, 낮은 섬유체적비 및 수지 균일도 등에 의
해 기계적 물성에 많은 제약을 가진다.
이에 비해 OOA(out-of-autoclave) 공정의 하나인 수지필
름 인퓨전(resin film infusion, RFI) 공정은 전변성된(pre-

catalyzed) 고점도 고분자 수지필름을 드라이 패브릭과 함
께 적층하여 성형하는 방법으로, 낮은 기공도를 가져 제품
의 품질과 균일성이 우수한 특징을 지닌다(Fig. 1, 2). 특히
RTM 공정에 비해 높은 기계적 물성과 수지의 균일한 함침
성을 확보하면서도, 오토클레이브와 같은 고가의 장비가
필요 없이 오븐만으로 성형 가능하므로 대형 구조물에서
의 공정비용을 대폭 저감할 수 있다는 장점을 가지고 있
다. 본 연구에서는 ㈜디씨티와 함께 RFI 방법으로 제작된
탄소섬유 복합재료의 성형공정을 개발하여 무인기 구조소
재에 적용하는 연구를 수행하였다. 본 연구에 사용된 탄소
섬유 수지필름 인퓨전 프리프레그는 T300 3K 평직, RS80 레
진 시스템의 제원을 지니며 vacuum bag 방식으로 80oC에서
8시간 경화되었으며, 1.44-1.50 g/cm3의 밀도를 보인다.

2.2 RFI 탄소섬유 복합재료의 기계적 물성

RFI 방법으로 제작된 탄소섬유 복합재료의 기계적 물성
을 획득하기 위해 ASTM D-3039 규격에 의거하여 복합재
료 인장강도 시험을 수행하였다. Fig. 3과 같이 RFI 방법으
로 제작된 300 mm × 300 mm 평판으로부터 폭 20 mm, 길이
250 mm의 시편을 가공한 후 양 끝단에 탭을 부착하여 총
10개의 시험시편 제작하였다. 
물성시험은 Fig. 4와 같이 MTS-370 유압식 만능 강도 시
험기를 이용하여 수행하였으며, 하중은 변위조절 방식으로
1 mm/min의 속도로 인장 하중을 부과하였다. 각 시편 중
앙에 2축 변형률 게이지를 부착하여, 시편 길이방향 및 수
직방향의 변형률 신호를 Signal Conditioning Amplifier 장비
를 통해 취득하였다. 
시험 시편 중 탭 부위 파손, 게이지 단선 등의 이상결과
를 제외하고 7개 시험결과를 취득하였으며, 변형률-응력 선

Fig. 1. Concept of resin film infusion molding process

Fig. 2. Carbon fiber fabrics and resin films for RFI (DCT)
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도 결과는 Fig. 5와 같다. 시편 사이의 섬유체적비(fiber
volume fraction, FVF) 차이에 따른 영향을 고려하여, 시험
결과를 FVF 50%로 평준화하여 정리한 결과, 길이방향의 인
장 파단강도는 874 MPa, 인장 강성은 67.8 GPa로 확인되었
다. 시험결과를 T300급 평직 탄소섬유 복합재료(FVF 50%)
의 기계적 물성[13]과 비교하였을 시, 공정이 단순화 되었
음에도 불구하고 강도는 46% 높은 결과를 보이며 강성은
약간 높은 수준임을 확인할 수 있다.

3. 복합재 날개구조의 시험 및 분석

무인기 날개 구조의 설계하중을 파악하기 위해, 유리섬
유 복합재로 구성된 기존 날개 모델에 대해 정하중 시험을
수행하였다. 구조체 설계상 주 관심 영역으로 주익-동체 연

결부위를 선정하여 해당 영역의 구조안전성 평가를 위한
치구 및 정하중 구조시험 장치를 설계 및 제작하였다. 시험
장치의 구성은 Fig. 6과 같으며, 최대하중 3 kN, 최대 stroke
350 mm의 사양을 지닌다. 

Table 1에서와 같이 최대 변위를 늘려가며 총 6개 하중 set
을 설정하고 날개 wing span 60% 지점에 굽힘 하중을 인가
하였다. 날개-동체 결합부 근방의 스킨 및 웹 위치에 변형
률 센서와 음향 방출(acoustic emission, AE) 센서를 부착하
여, 파손 시점까지의 하중 및 변형률, 파손신호를 취득하였다. 

Fig. 7에서와 같이 5단계 하중구간 중 26 mm stroke 시점

Fig. 3. Carbon fiber composite plate fabricated with RFI process

Fig. 4. Configuration of composite tensile test

Fig. 5. Strain-strain curves for tensile tests

Fig. 6. Configuration of static loading test for wing structure 

Table 1. Loading step definition for static loading test

Loading step 1 2 3 4 5 6
Stroke range

[mm] 0-5 0-10 0-15 0-20 0-30 0-50

Fig. 7. Strain of wing structure according to loading step
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인 510 N의 최대 하중을 확인하였으며, AE 측정결과(Fig. 8)
에서도 해당 시점에서 구조손상이 급격히 증가함을 확인
하였다. 그 후 진행된 6단계 하중구간에서는 구조체가 하
중 지지력을 상실하였음을 확인할 수 있다. 이와 같이 도출
된 510 N의 최대 파손 하중을 기반으로 설계하중을 500 N
으로 설정하여 구조설계에 적용하였다.
또한 Fig. 8과 같이 AE 발생지점을 분석한 결과 trailing

edge쪽 wing mount 지점이 주 손상발생 지점으로 나타나므
로, 향후 설계 시 구조보강이 필요한 지점임을 확인할 수 있
었다.

4. 복합재 날개구조의 해석 및 설계

상용해석코드인 ABAQUS를 사용하여 날개 구조의 유한
요소해석모델을 구성하였다. 해석모델은 Fig. 9과 같으며,
3장의 정하중 시험과 동일하게 경계조건(날개-동체 체결부
를 고정) 및 하중조건(wing span 60% 지점에 500 N)을 적용
하였다. 날개 구성요소 중 기능성 구조인 flap 및 aileron은
해석모델에서 제외하였으며, 앞서 수행한 RFI 탄소섬유 인
장시험에서 획득한 재료물성을 적용하였다. 2D shell 요소
를 적용하였으며 해석모델의 총 노드 수는 26,681개, 요소
수는 27,323개이다.
전체 구조에 유리섬유 복합재(GF) 및 발사 소재가 적용

된 Ref 모델을 구성하였다. 앞서 하중시험 시 사용한 기존
상용 모델의 정확한 재료정보 및 적층 정보를 획득할 수 없
었으나, 동특성 분석(modal test) 결과를 통해 해석모델의
무게와 강성을 유사하게 모사하였다. 이를 통해 ref 해석모
델의 고유진동수 해석결과, 1차 굽힘모드와 2차 굽힘모드
가 시험결과 대비 각각 8.0% 이내의 오차를 보임을 확인하
였다.
동일한 형상에 탄소섬유 복합재료(CF)를 적용하고 스킨
및 내부 보강재에서의 복합재 적층 패턴을 변경하며 case
study를 수행하였다. 설계 case 별 적층 패턴은 Table 2과 같
으며 구조해석을 통해 날개 끝단의 최대 처짐량, 구조 안전
계수 및 무게를 계산하였다. 구조 안전계수는 2장으로부터
획득한 RFI 복합재료의 파손 변형률을 해석모델 별로 산출
된 최대 변형률로 나누어 평가하였다.

GF가 적용된 Ref 모델의 경우, 해석모델 무게는 508 g, 끝
단에서의 처짐량은 14.17 mm, 복합재에서의 최대 변형량
은 0.300%, 구조 안전계수는 4.37로 파악되었다. 

Ref 모델의 날개 스킨에 들어가는 GF를 CF로 단순 대치
한 경우(Case1)에는, 날개 전체의 길이방향 강성 및 구조안
전성이 크게 증대하나 무게 역시 4% 증가하였다
반면 날개 스킨뿐만 아니라 내부 보강재 및 연결부에도

CF를 적용하고 스킨 코어 및 리브에 적용되는 발사 두께를
최소화하여 설계한 경우(Case3), Ref 모델 대비 복합재료 구
조 안전계수가 28% 증가하고 처짐량은 31% 감소하였다. 또
한 무게 역시 12% 감소하였으므로 날개의 구조적 특성 향
상과 경량화를 동시에 달성할 수 있음을 확인하였다. Fig.

Fig. 8. AE accumulative frequency and point of damage occur-
rence by loading step 

Table 2. Layup patterns and structural analysis results for the design cases of composite wing models

Ref Case1 Case2 Case3

Layup Pattern

Skin GF0.125t/B1t/GF0.125t CF0.23t/B1t/GF0.1t CF0.23t/B1t/GF0.1t CF0.23t/B0.5t/GF0.1t
Web B3t B3t CF0.23t/B1t/GF0.1t CF0.23t/B0.5t/GF0.1t
Rib B3t B3t B1t B1t

Connector B3t/Al4t/symm B3t/Al4t/symm CF0.23t/B1t/Al4t/symm CF0.23t/B1t/Al4t/symm
Max deflection @tip [mm] 14.17 11.12 9.54 9.72

Safety factor @composite [-] 4.37 8.22 5.74 5.60
Mass [g] 508 528 516 446

GF: glass fiber composite, CF: carbon fiber composite, B: balsa, Al: aluminum, symm: symmetric stacking.

Fig. 9. Structural analysis model for composite wing structure 
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10에 Case3 모델의 응력성분 별 유한요소 구조해석 결과를
나타내었다.

6. 결 론

본 연구에서는 RFI 탄소섬유 복합재를 2 m 이상급 무인
기 구조체에 적용하여 구조적 안전성을 향상시킴과 동시
에 경량화를 달성하기 위한 연구를 수행하였다.
재료 인장시험결과 T300급 탄소섬유 복합재료와 비교하
였을 시 강도는 46% 높은 결과를 보이며 강성은 유사한 수
준임을 확인할 수 있었다. 또한 상기 재료물성을 적용한 탄
소섬유 복합재 날개구조의 설계 및 해석 결과, 유리섬유 소
재를 적용한 기존 모델 대비 날개 길이방향 강성 및 구조 강
도가 증가함을 확인하였으며, 스킨 코어 및 리브 재료로 적
용되는 발사 두께를 최소화하여 전체 구조의 무게를 10%
이상 경량화 가능함을 확인하였다.
향후 무인기 날개 및 동체 구조를 제작하고 전체 실물 구
조체의 경량화 특성 및 성능 향상을 검증할 계획이다.
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