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논문

항공기 적용 샌드위치 복합재 구조의 충격 손상 거동 연구

박현범*, 공창덕**+

Study on Impact Damage Behavior of Sandwich Composite Structure for aircraft

Hyunbum Park*, Changduk Kong**+

ABSTRACT

In this study, low velocity impact analysis on composite sandwich structure was performed. Sandwich 
structure configuration is made of Carbon-Epoxy face sheets and foam cores. For validating study, the results 
of an experimental and a finite element method analysis were compared previously. From the finite element 
method analysis results of sandwich panel, it was confirmed that the results of analysis was reasonable. 
Impactor velocity to initiate damage was estimated, and in order to investigate the damage at the predicted 
velocity, impact analysis using finite element method was performed. According to the impact analysis results 
of sandwich panel, it was confirmed that the damage was generated at the estimated impact velocity. Finally, 
The comparison of the numerical results with those measured by the experiment showed good agreement.

초  록

본 연구에서는 복합재 샌드위치 적층판의 저속 충격 해석을 수행하였다. 샌드위치 구조 형상의 스킨은 탄소/에폭시

(Carbon-Epoxy) 재질이 채택되었고 코어(Core)의 재질은 폼(Foam)이 적용되었다. 연구의 타당성을 입증하기 위해 관련 문헌

에서의 연구 결과에서 제시한 실험 결과와 유한 요소 해석 결과의 비교가 선행되었다. 타당성 검증을 바탕으로 본 연구에서 

손상이 시작되는 충격체의 속도를 평가하고, 예측된 충격 속도에서 충격 거동을 분석하기위해 유한요소법을 이용하여 충격 

해석을 수행하였다. 샌드위치 복합재 적층판의 충격 해석 결과 예측된 충격 속도에서 손상이 발생함을 확인하였다. 최종 시편 

시험 결과와 수치 해석 결과의 비교 값이 잘 일치함을 확인하였다.
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1. 서 론

복합재료는 최소한의 무게로 재료의 효율적 조합에 의해 

비강성과 비강도가 높고 우수한 피로 특성과 내마모성 등의 

특성을 가지고 있어 경량화에 유리하며 설계 단계에서 부품

을 일체화하여 부품 개수를 줄일 수 있는 장점을 지니고 있

다. 따라서 항공 우주 분야를 중심으로 적용되던 복합재료가 

최근에는 수송기기 분야, 스포츠 등 전반적인 수요가 확대되

고 있다. 특히 면재(Face sheet)와 심재(Core)로 구성되는 샌

드위치 구조는 가볍고 굽힘 강도 및 강성이 크며, 진동에 대

한 감쇠성도 뛰어나 항공기는 물론 선박 등 대형 구조물에 

다양하게 적용되고 있다.
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일반적으로 복합재 구조는 충격에 약한 특성이 있어서 샌

드위치 복합재 구조는 환경적 요인 또는 운용 중 외부에서 작

용하는 하중에 의해 손상이 발생하였을 때 기계적 특성이 저

하되고 위험한 결함으로 발전할 수 있다. 그러나 복합재 구조

는 알루미늄 합금과 같은 등방성 재료와 달리 손상에 대한 예

측이 어렵고, 손상 거동이 매우 복잡한 양상을 지닌다. 따라서 

샌드위치 복합재의 충격 거동의 이해는 매우 중요하다[1, 2, 

3]. 최근 샌드위치 복합재 평판 구조의 저속 충격 해석 및 실

험에 관한 연구가 다양하게 진행 중이다. Abrate는 복합재 구

조의 충격 모델링에 관한 연구를 수행하였고[4], Meo등은 항

공기에 적용되는 샌드위치 판의 저속 충격에 대한 수치적 시

뮬레이션을 제시하였다[5]. 국내에서는 초기 연구 단계에서 복

합재료 패널에 대한 충격 거동과 충격 손상 연구가 많이 이루

어졌다. 1995년에 김태원 등은 Taylor의 수정을 가한 비적합 

유한요소와 연속좌표변환 기법을 사용한 수치해석 기반의 충

격 거동 연구를 수행하였다[6]. 1996년에 이승호 등은 부직포 

복합재료의 기계적 물성과 충격 특성에 관한 연구를 수행하여 

펀칭밀도에 따른 충격 에너지 흡수 능력을 연구하였다[7]. 윤

성호 등은 1999년에 샌드위치 복합재 구조의 저에너지 충격 

손상 연구를 수행하였는데 본 연구에서 코어의 두께에 따른 

영향을 분석하였다[8]. 이재열 등은 2007년에 바이모달 트램의 

차체와 바닥재 구조 재료로 적용되는 샌드위치 구조의 충격 

손상 시험과 수치 해석에 관한 연구를 수행하였다[9]. 2008년

에 신광복 등은 저상버스 개발 과정에서 허니컴 샌드위치 복

합재를 적용한 저상버스의 충돌 및 전복 특성 연구를 수행하

였다. 저상버스 차체가 충돌할 때 상태를 모사하여 수치 해석

적 연구를 수행한바 있다[10]. 공창덕 등은 2009년에 탄소섬

유/에폭시, 알루미늄 허니컴 코어 샌드위치 복합재 구조의 압

입 손상에 의한 잔류강도 연구를 수행한 바 있다[11].

국내에서 기존에 연구한 샌드위치 충격 손상 논문은 코어

의 두께 영향을 고려한 연구 결과이거나 개발된 구조물의 충

격 손상을 분석한 연구로서 샌드위치 구조의충격 해석 모델

을 통해 실험 전에 분석할 수 있도록 제시한 연구는 활발하

게 수행되지 않았다. 따라서 본 연구에서는 폼(Foam) 코어 

샌드위치 복합재 구조의 손상이 예상되는 충격체의 속도를 

예측하여 충격 후 예측한 속도에서 손상이 발생하는지 확인

하였으며, 속도를 변화시키면서 손상의 발생 여부를 수치 해

석적으로 접근하였다. 제시된 충격 해석 방법을 적용하여 예

측한 결과와 시편 시험 결과를 최종 비교하여 검토하였다.

2. 이론적 배경

복합재 적층판의 저속 충격 해석에는 수정된 Hertz의 접

촉 법칙(Contact laws)을 적용하여 충격 하중 해석을 수행하

는 경우가 있고, 다른 접근 방법은 시스템의 에너지 평형을 

고찰하여 충격 하중 해석을 하는 경우가 있다[12, 13].

2.1 접촉법칙

두 가지 물체의 충격 거동의 분석을 위해서 적용된 Hertz

의 접촉 법칙은 두꺼운 무한 등방성 평판에 등방성 재질의 

충격체가 접촉하는 경우에 대해 충격 하중을 유도한 식이다. 

충격에 따른 접촉 하중 는 아래식 (1)과 같다.

 (1)

여기서 는 접촉 강성, 는 압입량이다.

한편 복합재의 경우 등방성 재질이 아니기 때문에 복합재 

적층판의 저속 충격 해석을 위해서는 두께 방향의 등가 탄성 

계수를 계산하여 값을 식 (2)와 같이 수정된 Hertz의 접촉 

법칙을 적용한다.

 





  (2)

여기서 는 충격체의 탄성계수, 는 포아송비, 는 복합 

소재의 두께 방향의 탄성 계수, 는 충격체의 반지름을 의미

한다.

2.2 에너지 평형 모델

충격 하중 해석을 위한 다른 접근 방안은 시스템의 에너

지 평형을 기반으로 충격체의 운동에너지가 충격이 일어나는 

동안의 구조물의 변형 에너지와 동일하다고 가정하는 이론이

다. 구조물의 반응을 준정적으로 가정하여 구조물에 접촉되

는 충격체의 속도가 0으로 감소될 때 최대 변형이 일어났다

고 가정한다. 즉 모든 운동 에너지가 구조물을 변형시킨 것

이다. 지배 방정식은 식 (3)과 같이 표현할 수 있다.




    (3)

여기서 은 충격체의 질량, 는 충격체의 속도, 는 굽

힘 변형 에너지, 는 전단 변형 에너지이다. 은 막응력

(Membrane) 변형 에너지로서 얇은 막 구조 형태에 압축 응

력이나 인장 응력으로 인해 발생하는 변형 에너지를 의미한

다. 는 압입되는 동안 접촉 부위의 축적되는 에너지를 의

미한다.

구조물의 충격체에 의한 국부적 압입량을 도출하기 위해 

특별히 두꺼운 시편의 충격시에 전체 구조물의 변형은 무시

할 수 있고, 이때 최대 압입량은 초기 에너지가 모두 압입에

너지에 기여한다는 가정으로부터 최대 접촉 하중은 식 (4)와 

같이 유도된다. 임의의 충격 시간 동안 에너지 평형 방정식

으로부터 접촉 시간은 (5)식에 의해 얻을 수 있다.
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    (4)

  

 (5)

여기서 는 충격시 접촉하중 는 충격시 접촉 시간을 

의미한다.

2.3 손상 판정식

본 연구에서 적용한 손상 판정식은 식 (6)에 명시한 

Hashin의 판정식을 이용하였다.





  

  




    





  

   


(6)

여기서 는 횡방향 강도, 는 횡방향 전단 강도, 은 

종방향 전단강도, 는 응력 성분을 의미한다.

3. 충격 손상 해석

3.1 해석 모델의 타당성 검증

본 연구에서는 폼 코어 샌드위치 복합재 판의 유한 요소 

수치 해석을 통하여 예측한 속도에서 충격 손상에 대한 연구

를 수행하였다. 충격 해석을 위한 유한 요소 해석 소프트웨

어는 Dytran이 적용되었다. 본 연구에 앞서 해석 모델의 타

당성 검증을 위해 Anderson이 충격 손상 실험을 분석한 폼 

샌드위치 판 모델을 동일한 조건하에 수치 해석을 수행하여 

결과를 비교하였다[14].

본 연구에서 모델링된 샌드위치 복합재 판 구조물의 경계 

조건은 판의 네 변을 단순 지지 조건으로 적용하였다. 샌드

위치 구조의 상하면 면재에는 사각형 쉘 요소(Shell element)

인 CQUAD4 요소를 적용하였으며, 심재는 고체 요소(Solid 

element)에서 가장 신뢰성 있는 육면체 요소인 CHEXA 요소

를 사용하여 모델링 하였다. 샌드위치 판의 크기는 가로와 

세로가 동일하게 76.2×76.2mm
2
이고, 면재는 탄소/에폭시 재

질로 면재의 적층 형태는 이며, 한 층의 두께는 

0.0635mm이다. 심재는 PMI Foam 재질로서 심재의 두께는 

12.7mm이다. 세부적인 물성치는 Table 1에 명시하였다. 충격

체는 구 형태로 직경 25.4mm이며, 질량은 1.8kg인 강체 요

소로 적용하여 해석을 수행하였다. 샌드위치 복합재 구조와 

충격체에 대한 유한요소 모델링된 형상은 Fig. 1에 나타내었

다. Table 2와 같이 참고문헌[14]의 실험결과와 비교했을 때 

전체적인 거동이 유사한 결과임으로 본 연구에 적용한 해석 

모델의 타당성을 확인하였다.

Fig. 1  FEM modeling of Carbon-Epoxy-Foam sandwich plate and steel 
sphere impactor for impact analysis.

Table 1  Material properties for a sandwich plate structure

Material property Face sheet Foam core

 54GPa 180MPa

 54GPa 180MPa

 4.84GPa 180MPa

 3.16GPa 70MPa

 1.87GPa 70MPa

 1.87GPa 70MPa

 0.06 0.286

 0.313 0.286

 0.313 0.286

Table 2  Comparison of max contact force and impact energy

Max. contact force Impact energy

Experimental result 6100N 18J

FEM analysis 6210N 19.5J

3.2 손상 거동 해석

본 연구에서는 샌드위치 복합재 판의 해석 결과의 타당성 

확인을 바탕으로 충격 손상 속도 예측에 관한 연구를 수행하

였다. 참고문헌 [12]에서 제시한 손상을 일으키는 충격 하중 

관련 식으로 대상 구조물의 손상이 예측되는 하중을 계산하

였다. 예측된 충격 하중을 근거로 식 (4)를 적용하여 충격체

의 충격 속도를 추정하였다.

계산된 충격 하중을 수치 해석 모델에 적용하여 예측한 

충격 하중에서 파괴가 일어나는지를 확인하였다. 해석 모델에 

적용한 손상 판정식은 식 (6)의 Hashin의 기지 균열 판정식을 

적용하였다[12]. 손상 예측 충격 속도인 3.6m/s에서 해석을 

수행한 결과 충격 부위에서 섬유파괴(Fiber failure)까지 일어나는 

것으로 확인되었다. 따라서 추정한 충격 속도보다 저속에서는 

충격 부위의 파괴가 발생하지 않는지 확인하기 위해 3.0m/s, 

2.5m/s, 2.0m/s, 1.5m/s 경우에 대한 추가 해석을 수행하였다. 속

도별 충격 해석에 대한 분석 결과 3.0m/s와 2.5m/s에서는 섬유 
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Fig. 2  Failure contour of sandwich plate due to rigid ball impact(3.6m/s).

파괴는 일어나지 않고 기지(matrix)만 미소하게 파괴되었으며, 

2.0m/s 이하에서는 손상이 일어나지 않았다. 추정한 충격 속

도보다 낮은 영역에서 손상이 일어나지 않은 것으로 확인되

었다. 3.6m/s의 충격 속도에서 손상 부위 형상을 Fig. 2에 나

타내었다. 각 속도 영역에서 충격 접촉 하중과 이력곡선은 

Fig. 3에 나타내었다.

4. 충격 손상 해석 및 시험 비교

본 연구에서 앞서 제시한 충격 해석 모델을 적용하여 이론적 

예측 결과와 실제 거동을 비교하였다. 제작된 시편은 소형 항공

기의 날개 스킨 부위 샌드위치 구조로±의 

적층 형태이며 면재는 탄소/에폭시 Fabric prepreg(F6273C-07M, 

Toray Composites Inc.)가 적용되고, 9.5mm 두께의 Nomex 

Core(Aramid reinforced phenolic honeycomb core, Hexcel)가 

적용되어 제작되었다. 제작된 샌드위치 구조 시편의 형상은 

Fig. 4에 나타내었다.

충격 해석 모델을 통해 충격 속도별로 해석을 수행한 결

과 3.4m/s의 속도인 10J의 충격 에너지에서 시편이 코어까지 

손상되는 것으로 분석되었다. 따라서 시편에 충격 시험을 

10J의 영역을 중심으로 8J, 9J, 10J 영역으로 시험한 결과를 

비교하였다. 충격 시험기는 Fig. 4의 중량 낙하식 충격 시험

기를 활용하였으며 ASTM D7136[15] 규정을 적용하여 충격 

시험을 수행하였다. 10J의 충격 에너지에서 샌드위치 구조의 

파괴 모드를 분석한 결과 충격 손상이 가해진 면재는 국부적

으로 압입이 되면서 섬유가 절단되어 있고, 코어가 시편의 

두께 방향으로 손상된 양상을 확인하였다. Fig. 6은 충격 후 

시편의 단면 절단 사진으로 손상된 형상을 보여주고 있다. 

Fig. 7은 해석 결과와 시험 결과의 충격 접촉 하중과 이력곡

선을 비교한 결과로서 최대 충격 접촉 하중이 유사한 결과임

을 보여주고 있다. 유한 요소 해석 결과에 의한 최대 충격 

접촉 하중은 4273N으로 검토되었으며 시편 시험 결과는 4102N

(a) 3.6m/s

(b) 3.0m/s

(c) 2.5m/s

Fig. 3  Contact force histories of sandwich composite plate.

으로 분석되었다.

본 연구를 통한 시편 시험 결과의 검증을 통해 본 연구에

서 제안한 샌드위치 구조 유한 요소 모델은 실제 충격 시험

을 통해 거동을 분석하기 전에 다양한 충격 에너지에서 충격 

손상 거동을 분석할 수 있는 것으로 입증하였다.
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Fig. 4  Sandwich structure specimen.

Fig. 5  Impact damaged specimen.

Fig. 6  Section view of damaged specimen at 10J impact energy.

Fig. 7  Contact force versus time histories of sandwich specimen.

6. 결 론

본 연구에서는 샌드위치 복합재 구조를 대상으로 충격 손

상 거동에 관한 수치 해석 연구를 수행하였다. 참고문헌의 

결과를 활용하여 샌드위치 복합재 구조 모델의 해석 결과의 

타당성 확인을 바탕으로 충격체가 손상을 일으키는 속도를 

예측하여, 예측된 속도에서 손상 여부를 확인하였다. 예측한 

속도보다 저속에서 해석한 결과 추정 속도와 근접한 속도 대

역에서는 손상이 이루어지며 낮은 속도에서는 손상이 이루어

지지 않았다.

참고문헌의 충격 손상 결과와 본 연구에서 제시한 해석 모

델 결과를 비교한 후 최종 입증을 위해 시편 시험을 통해 검

증하였다. 시편은 실제 소형 항공기에 적용될 시편의 외부 충

격 요인을 분석하여 3.4m/s의 충격 속도로 충돌되는 스킨 부

위를 모델링하여 해석을 수행한 후 제작된 시편 시험 결과와 

비교하였다. 최종 비교하여 검토한 결과 실제 시편 시험 결과

와 유사한 것으로 확인되어 본 연구에서 제시한 해석 모델의 

타당성을 입증하였다. 유한 요소 해석 결과에 의한 최대 충격 

접촉 하중은 4273N으로 검토되었으며 시편 시험 결과는 

4102N으로 분석되었다. 본 연구에서 제시한 유한 요소 충돌 

해석 모델은 오차범위 4% 이내로서 샌드위치 복합재 적용 구

조의 손상 시험 전에 손상 거동을 충분히 분석할 수 있다.

본 연구에 의한 손상 속도 예측 모델은 복합재료 구조물의 설

계나 운용 중에 있어서 외부 충격체나 내부 결함에 의한 손상 

상태를 평가하는 기초 자료로 활용될 수 있을 것으로 판단된다.

후  기

본 논문은 호원대학교 교내학술연구비 지원을 받아 수행

되었습니다.
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