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Ⅰ. 서 론

복합재료의 발전과 함께 항공기 구조용 접착

제의 개발로 인해 복합재 패치를 이용한 균열 

패칭 수리(crack patching repair) 기법이 도입되

었다(Middleton, 1990). 이러한 수리기법은 접착

제면(the plate-patch interface) 전체에 하중이 

분배되고, 복합재의 경량성으로 인해 수리작업

에 소요되는 중량을 줄일 수 있다는 장점이 있

다(Baker and Jones, 1988).

그러나 이러한 항공기 기체 구조물의 접착에 

의한 수리 기법은 분해와 조립이 어렵고, 환경

적 요소에 의하여 접착강도가 양향을 받을 수

있다. 또한 접착을 위한 표면처리 공정이 복잡

하고, 장시간 다양한 운용환경에서 사용할 경우,

총 수명 주기 동안 구조 건전성을 보장할 수 있

다는 확신을 가지기 어렵다는 단점이 있다.

이로 인해 항공기 정비작업 현장에서는 구조 
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건전성을 보장하기 위해 균열이 발생한 부위에 

접착제를 이용하여 알루미늄 패치를 접착 후 리

벳을 사용하여 기계적으로 결합하는 하이브리드

(hybrid) 방법이 주로 사용되고 있다(Jung etc.

2006).

이러한 하이브리드 체결 방법에 대해서는 

Hart-Smith(1985)와 Kelly(2004) 등의 많은 연구

가 있었지만, 실제 작업자들이 활용할 수 있는 

환경적 요소에 대한 영향성 및 접착 지연시간에 

따른 접착강도 특성에 관하여 활용할 수 있는 

데이터는 거의 없는 실정이다.

본 연구에서는 상온에서 경화가 가능하면서도 

높은 접착강도를 가지며, 경화 후에는 전기절연

성이 우수하여 항공기 기체구조물의 패칭 수리

에 가장 많이 사용되고 있는 페이스트형 접착제

인 EA-93201)
의 환경적 요소의 영향성을 분석하

고, 접착 지연시간에 따른 접착강도 특성을 평

가하였다. 본 연구결과는 항공기의 주요 기골이

나 표피(skin)에 발생한 균열에 대해서 접착제와 

볼트를 동시에 사용하는 하이브리드 체결 방법

을 이용한 패칭 수리 작업 시 최적의 정비작업 

수행을 위한 자료로 활용될 수 있어 인적요인에 

의한 항공기 결함을 예방하여 비행안전에 기여

할 수 있을 것이라 판단된다.

Ⅱ. 접착제 및 실험 시편

2.1 접착제

항공기 기체 구조물에 발생한 균열 패칭 수리

에 사용되는 접착제는 전단탄성계수와 전단강도

뿐만 아니라, 운용온도, 경화온도, 경화시간, 접

합시설 등 접합계면의 분리에 직접적 영향을 미

치는 환경적 요소를 고려하여 선정하여야 한다.

접착제 핸드북(Adhesive Association of Japan,

1991)에서는 필름형(film-type), 페이스트형(paste-

type), 폼형(foam-type) 접착제로 분류하고 있다.

필름형 접착제는 일정한 점성과 접착 두께를 제

공하며 접착강도가 뛰어나지만, 상온에서 보관

1) EA-9320 접착제 : 미국의 Dexter-Corp.에서 개발한 
페이스트형 접착제의 일종으로 상온 보관이 가능하면
서도 전기절연성이 우수하여 항공기 기체구조물의 패
칭 수리 작업 시 가장 많이 사용되고 있음.

이 불가능하므로 별도의 냉동 보관시설이 필요

하다. 페이스트형 접착제는 사용수명이 길고 상

온에서 일정기간 보관이 가능하며, 접근이 어려

운 수리부위에 사용하기 적합하나, 수지와 경화

제의 혼합 과정에서 부적절한 혼합으로 인해 필

요한 강도를 얻지 못할 가능성이 있다(Kang and

Park, 2001). 폼형 접착제는 경화하는 동안 팽창

하는 성질이 있어 하니컴(honeycomb) 수리나 틈

을 채우는 용도로 주로 사용된다.

본 연구에서는 상온에서 12개월 동안 보관이 

가능하여 별도의 보관시설이 없는 야전에서도 

사용이 가능한 에폭시 계열의 페이스트형 EA-9320

접착제를 사용하여 실험을 수행하였다. 이 접착

제는 상온에서 경화가 가능하면서도 높은 전단

강도를 가지고 있어 항공기 기체구조물의 패칭 

수리 작업에 주로 사용되고 있다.

2.2 실험 시편

항공기 정비 작업을 위한 환경적 요소(온도,

습도)에 대한 영향성 분석 및 접착 지연시간에 

따른 접착강도의 특성을 평가하기 위한 실험 시

편은 항공기 구조물에 주로 사용되고 있는 알루

미늄 합금(AL2024-T3)으로 제작하였다. 일반적

으로 금속 접합에 사용되는 접착제의 접착강도

를 측정하기 위해 수행하는 ASTM D1002를 참

조하여 제작한 시편의 형상은 Fig. 1과 같다. 알

루미늄 시편의 접착부위는 고운 사포와 세정제

를 이용하여 이물질을 제거하고, 증류수로 세척 

하고 건조시킨 후 접착작업을 수행하였다.

AL 2024-T3 EA-9320

Fig. 1. Configuration of test specimen
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ASTM D1002에 제시된 실험 시편의 경우, 하

중을 적용하면 접착부에 굽힘 모멘트가 유발될 

수 있기 때문에 동일 부재에서 채취한 25mm ×

25mm × 2mm 크기의 블록을 시편의 끝단에 각

각 부착하여 작용하중에 의해 접착부에 발생하는 

굽힘 모멘트를 최소화하였다(Hwang etc. 2009).

실험에서 사용된 페이스트형 EA-9320 접착제

와 AL2024-T3 실험시편의 물성치는 Table 1과 

같다.

접착제

(EA-9320)

실험 시편

(AL 2024-T3)

tA = 0.1 mm

GA = 355 MPa

tp= 3.175 mm

Ep= 72.4 GPa

Gp= 27.2 GPa

Table 1. Property of repair material

Ⅲ. 실험 및 결과

3.1 온도-습도 영향성

항공기 기체 구조물은 운용 중에 대기와의 접

촉에 따라 여러 가지 부식이 발생하게 되며, 일

반적으로 항공기의 외피와 기골이 결합되는 이

음매 부분은 구조용 접착제의 접착강도가 저하

될 경우, 접착계면의 분리(debonding) 현상이 

발생함과 동시에 내부로 대기 중의 수분이 침투

하여 부식을 유발하게 된다.

이러한 부식이 발생되는 대표적인 원인 중 하

나가 작업 조건의 부적합이다. 여기서 말하는 

작업 조건이란 온도와 습도를 말하며, 이 두 가

지 요인은 접착강도에 상당한 영향을 미친다. 특

히, 항공기의 수평안정판 끝단(horizontal stabilizer

tip)과 같은 부위에서의 접착작업은 작업온도와 

습도에 민감하게 영향을 받게 된다. 따라서 접

착계면의 들뜸으로 인한 재작업의 문제를 해결

하여 공정지연을 막을 수 있도록 온도, 습도의 

영향성을 분석할 필요성이 있다.

본 연구에서는 온도, 습도의 영향성을 분석하

기 위해 결과값 또는 특성치에 영향을 주는 인

자(factor) 수가 n이고, 각 인자의 조건인 수준

(level)수가 k인 k
n
요인 실험 계획법을 활용하였

다(Eretec, 2014).

인자 실험조건 조건 내용

온도
(℃)

최소 17 접착제의 뭉침이 발생되지 않는 온도

최대 25 접착제의 흘러내림이 없는 최대 온도

습도
(%)

최소 40 조기 경화가 발생되지 않는 최소 습도

최대 85 수포가 발생되지 않는 최대 습도

Table 2. Test conditions for temperature-
humidity influence analysis

실험 인자 수준에 따른 모든 조합에서 실시되

는 실험계획으로 2인자 2수준 완전요인으로 실

험설계를 하였으며, 실험조건은 Table 2와 같다.

제한적 반복 실험을 통해 접착제의 접착강도에 

대한 상대분석을 Minitab 프로그램을 활용하여 

수행하였으며 , 그 결과는 Fig. 2와 같이 표준화

된 효과의 정규 확률도(normal probability plot)로

부터 온도(A), 습도(B) 그리고 온도와 습도의 결

합 환경(AB)에서의 효과 유형이 유의함을 알 수 

있다.

Fig. 2. Normal probability plot

또한, 표준화된 효과의 절댓값을 파레토 차트

(Pareto chart)를 이용하여 유형별로 분류하면 

Fig. 3과 같다. 가장 점유율이 높은 것부터 낮은 

순으로 정렬된 Fig. 3의 파레토 차트로부터 온

도, 습도 그리고 온도-습도의 결합 환경의 3가지 

요인 모두 기준선인 2.78을 초과하고 있으므로 

접착제의 접착강도에 유의한 교호작용을 하고 

있음을 확인할 수 있다(Michael, 2009).
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Fig. 3 Pareto chart

접착강도 대 온도, 습도에 대한 회귀분석 결과

는 Table 3과 같다. 여기서 계수는 주효과의 기울

기이고, SE 계수(표준오차)는 표준편차를 제곱근

으로 나눈 값이다. 또한 t-값은 정규분포에 비해 

아래로 퍼진 형태의 분포를 보이는 각 인자의 t

분포 통계량 값으로 각 인자들이 어떠한 영향을 

미치는지 여부를 t 검정한 결과 값을 의미한다.

항 계수 SE 계수 t p

상수 -44.000 13.800 -3.20 0.024

온도 2.438 0.571 4.27 0.008

습도 0.789 0.102 7.77 0.001

Table 3. Result of regression analysis

Table 3에서 통계적 가설 검증에서의 유의확

률인 p-값이 각각 0.05 이하이므로 온도, 습도 

인자가 접착제의 접착강도에 대해 영향을 주고 

있음을 확인할 수 있다.

온도, 습도에 대한 최적의 조건 분석을 위해 

Table 3의 계수를 활용하여 접착강도에 대한 회

귀방정식을 구하면 다음과 같다.

접착강도 = —44.0 + (2.438×온도) + (0.789×습도)

이러한 회귀방정식을 통해 온도 및 습도에 대

한 최적 조건을 분석한 결과는 Fig. 4와 같으며,

접착제 적용 부위에 대한 최적의 작업 온도는 

24.5±0.5℃이고, 습도는 71±1%임을 알 수 있다.

Fig. 4 Analysis for optimal condition on
temperature and humidity

3.2 접착 지연시간에 따른 접착강도

항공기 구조 수리용 접착제인 EA-9320의 접

착 지연시간에 따른 접착강도 특성을 평가하기 

위해 접착제 고유의 Application time(30분) 이

전과 이후로 구분하여 실험을 설계하였다.

3.2.1 Application time 이전

페이스트형 접착제인 EA-9320의 경화제와 수

지를 완전 혼합(mixing)하고, 30분 이내에서 그

룹별로 구분하여 접착 지연시간을 적용하여 패

치를 접착하였다. 그룹별 접착 지연시간은 5분,

10분, 15분, 20분, 25분 5단계로 구분하였다.

지연시간

횟수
5분 10분 15분 20분 25분

1회 97.7 98.3 99.0 99.4 98.0

2회 98.1 98.7 98.4 99.8 98.7

3회 98.6 98.0 99.7 98.5 97.5

4회 99.2 99.3 98.3 98.1 98.8

5회 98.7 99.2 98.9 97.9 98.4

6회 98.4 97.7 98.7 99.5 97.7

7회 97.4 98.8 97.4 97.8 99.4

8회 99.4 97.6 99.1 98.2 99.0

Table 4. Test results (within 30 min)

EA-9320 접착제의 최소 경화시간(30분) 경과 

이전에 Mini-Force Gage를 활용하여 그룹별 접
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착강도를 측정하고, 산출 값을 100단위로 환산하

였으며, 접착강도 실험 결과는 Table 4와 같다.

또한 두 변수간의 상호변동관계를 확인하기 위해 

산점도(scatter plot)를 그리면 Fig. 5와 같다. 또

한, 접착 지연시간()과 접착강도() 두 변수가 

관계되어 있는 정도를 표준화한 Pearson 상관계

수(r)는 다음 수식 (1)을 통해 구할 수 있다.

   ×     
  

(1)

Fig. 5 Scatter plot (within 30 min)

Minitab 프로그램을 활용하여 두 변수의 상관

관계를 분석한 결과, Pearson 상관계수는 0.017로 

거의 무시할 수 있는 수준의 선형관계에 있으

며, p-값이 0.919이므로 유의하지 않음을 알 수 

있다. 따라서 EA-9320 접착제가 가지고 있는 고

유의 Application time(30분) 이전에 작업을 완

료한다면 접착강도가 저하되지 않는다는 것을 

확인할 수 있다.

3.2.2 Application time 이후

실험 조건은 Application time(30분) 이전과 

동일하며, 그룹기준만 변경하여 실험을 설계하

였다. 또한, 그룹별 접착 지연시간은 35분, 45분,

55분, 65분, 75분 5단계로 구분하였다.

지연시간

횟수
35분 45분 55분 65분 75분

1회 87.7 72.5 48.4 34.9 20.4

2회 85.4 74.6 44.0 31.3 24.2

3회 86.1 71.8 40.5 32.7 23.1

4회 88.6 68.9 41.7 36.6 20.9

5회 80.8 76.7 44.8 35.7 16.7

6회 84.4 70.1 48.1 32.4 24.5

7회 88.5 75.5 43.5 28.5 21.7

8회 84.1 76.6 47.6 29.2 19.4

Table 5. Test results (after 30 min)

Application time(30분) 이후의 접착강도와 지

연시간 두 변수간의 상호변동 관계를 확인하기 

위해 산점도를 그리면 Fig. 6과 같다.

Minitab 프로그램을 활용하여 접착 지연시간

과 접착강도의 상관관계를 분석한 결과, Pearson

상관계수가 —0.979로 강한 음의 선형관계에 있

으며, p-값이 0.000으로 유의 수준임을 알 수 있

다. 즉, 접착제의 고유의 Application time 이내

에서는 접착 지연시간의 변화에 따라 접착강도가 

저하되는 현상이 없으나, 초과할 경우 접착강도

가 급격히 저하되는 현상이 발생하였다. 따라서 

EA-9320 접착제 고유의 Application time (30분)

이후에는 접착 지연시간이 경과할수록 접착강도

가 저하되므로 그 시간 이후 작업에 대해서는 

접착강도를 보증할 수 없다는 것을 확인할 수 

있다.

Fig. 6 Scatter plot (after 30 min)
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Ⅳ. 결 론

상온에서 일정기간 동안 보관할 수 있고, 경

화가 가능하여 항공기 기체구조물의 패칭 수리

에 주로 사용되고 있는 페이스트형 접착제인 

EA- 9320에 대해 환경적 요소에 의한 영향성 분

석 및 접착 지연시간과 접착강도의 상관관계를 

평가하였다.

온도, 습도의 영향성을 분석하기 위해 인자 

수가 n이고, 각 인자 수준수가 k인 k
n
요인 실험 

계획법을 활용하였으며, 실험 인자 수준에 따른 

모든 조합에서 실시되는 2인자 2수준 완전요인

으로 실험을 설계하였다. 실험을 통해 EA-9320

접착제를 이용한 수리 작업을 위한 최적의 온도

는 24.5±0.5℃이고, 최적의 습도는 71±1%임을 

확인할 수 있었다.

또한 EA-9320의 접착 지연시간과 접착강도의 

상관관계는 제품 고유의 Application time 이내

에서는 접착강도가 저하되는 현상이 없으나, 그 

시간 이후에는 접착강도가 급격히 저하되는 현

상을 발견하였다. 따라서 접착제 고유의 Application

time 이내에서 접착작업을 완료해야만 접착강도

에 대한 품질을 보증할 수 있음을 알 수 있었

다. 향후 항공기 기체구조물의 패칭 수리 작업

시 균열 형상에 따른 접착계면의 분리현상의 영

향성을 고려한 연구를 수행한다면 보다 정확한 

EA-9320 접착제의 접착강도 특성을 파악할 수 

있을 것이라 판단된다.

본 연구결과는 접착제를 이용한 패칭 수리 작

업 시 인적요인에 의해 발생할 수 있는 항공기 

결함을 예방할 수 있어 비행안전에 기여할 수 

있을 것이라 판단된다.
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