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Abstract 

In this study, analytic stress-displacement solutions are obtained by using a shear lag modeling constructed 
for the spliced joint area with a splicing gap filled with adhesive material of elastic modulus Ea in the fiber 
metal laminate (FML) which is known to have excellent fatigue, corrosion and fire-flame resistant 
characteristics while with relatively low densities compared to the conventional aluminum alloys for 
lightweight structures.  

1. 서 론 

고분자 복합재료는 금속재료에 비하여 높은 비강
도와 뛰어난 피로강도, 내부식성 및 성형성이 다
양하고 우수하여 현재 항공기의 2 차 구조물
(secondary structure)의 소재로서 많이 사용되고 있
다. 그러나 고분자 복합재료를 구성하는 수지
(resin)는 강화재료에 비하여 열에 약하고 취성을 
갖고 있는 것으로 알려져 있다. 이러한 결점은 복
합재료를 이용한 구조물의 파괴인성이나 손상 허
용치(damage tolerance)를 감소시키는 결과를 가져
와 복합재료의 향상된 특성 및 장점에도 불구하고 
항공기 주구조물 (primary structure)에의 본격적인 
적용에는 어려움이 있어 왔다. 따라서 수지를 기
지재로 사용한 복합재료와 관련된 문제점을 해결
하기 위하여 개발된 섬유금속적층판(Fiber Metal 
Laminates, FML)은 하이브리드 복합재료(hybrid 
composite)의 일종으로서 10 여년 전부터 본격적으
로 적용되기 시작하였다(1,2,3,4). 열 및 기계적 특성 
등이 오랜 사용경험에 의해 잘 알려져 있고 결함
의 발견 및 수리 특성 등이 용이하여 안전성 및 

예측 측면에서 널리 사용되어온 알루미늄 합금(5) 
등의 금속재와 비강도 및 피로강도가 뛰어난 섬유
강화 고분자 복합재료(6,7,8)를 교대로 적층 결합한 
소재로서 각 구성재료의 단점을 보강하고 각각의 
장점을 더욱 살리는 신소재로서 FML은 내화염성 
(flame resistance), 내부식성, 내충격성, 내피로성 등
이 기존의 금속재료 및 고분자 복합재료에 비하여 
뛰어나게 개선된 특성을 가지고 있는 것으로 알려
져 있다(1,2,3,4). 상기한 여러 장점으로 인하여, 항공
기 제작사는 FML에 대해 실용화 및 적용 측면에
서 지속적으로 연구를 수행하여 왔으며, 현재는 
민간항공기 등의 조종면(control surfaces), 비-압력작
용문 (non-pressurized doors), 각종 덮개면(fairing 
surfaces), 바닥 (floor), container 등의 2차 구조물과 
수년 내에 초도 비행 예정인 초대형 항공기 A380
의 상부 외피 등에 적용되고 있다(9,10). 또한 보잉
(Boeing)사가 개발하고 있는 7E7 최신형 항공기의 
동체 및 주익에 FML의 적용이 검토되는 등, FML 
적용범위가 점차 주구조물에 까지 확대 되어 있는 
추세이다. 이와 같이 FML은 기존의 섬유강화 고
분자 플라스틱 소재에 비하여 결함의 발견 및 수
리가 용이하며, 화염에 강하고 파괴인성이 뛰어나
기 때문에 항공기의 파괴인성을 떨어뜨리지 않고 
저렴한 유지비용 및 항공기의 수명을 연장시킬 수 
있는 장점 등이 있다.  국내 항공기 개발업체도 
이에 대한 연구를 통하여 기술 자립도를 높이고 
기술 경쟁력을 확보할 필요성이 증대되고 있다. 
하지만 FML의 개발 기간이 기존의 금속재 및 복
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합재료에 비해 짧고 그 적용이 최근에 시작 되어 
관련 기술자료가 적고 일부 해외 원천 기술 개발
자들에게 독점되어 기술이전 및 개발에 어려운 단
점이 있다. 
FML의 구성소재로서 얇은 금속 박판 (thin metal 
sheet)를 사용하기 때문에 제조특성상 박판의 폭이 
제한되어 있어, 기계적 특성을 저해하지 않고 
이들을 서로 연결하는 연결접합 (splicing) 
생산기술이 요구 되어 이에 관한 연구가 
진행되어 왔다(1). 그러나 대부분의 연결접합 관련 
연구는 접합부의 균열 성장 즉 피로특성이나 
노치부에 의한 손상허용 특성, 잔류강도 특성, 
박리현상 등을 보기 위한 시험적 접근 방법이나 
수치해석적 접근 방법이 대부분이고 접합부 
자체에 대한 해석적 접근방법은 상대적으로 
찾아보기가 어렵다(11,12,13). 국내에서는 최근에 
남(14,15,16) 등이 적층각과 금속판의 특성에 따른 
FML의 충격 손상 거동 특성과 손상후의 잔류 
강도 변화 및 섬유의 적층 각도에 따른 FML의 
압입 손상 거동을, 최(17)등은 고전적층이론을 
이용하여 섬유금속적층판의 기본적인 열·기계적 
거동 특성 등을 비교 연구를 수행 한바 있다.  
본 연구에서는 FML을 항공기 외피소재로서 
적용할 때 필연적으로 요구되는 연결접합의 
하중전달 특성을 고찰하기 위해 shear-lag 모델링 
기법(18)을 이용하여 맞대기 (butt) 연결접합된 
FML모델을 제시하고, 연결접합 부위에 작용하는 
축응력과 전단응력을 해석식 (closed form analytic 
solution)으로 제시하였다. 또한 두 금속판을 
맞대기로 연결될 때 맞대기 이음 부근에 접착제를 
채워 보강하는 경우 접착제의 물성이 하중전달 
특성에 미치는 영향도 함께 고려하여 고찰하였다.      Fig. 2 Splicing concepts of 2 adjacent metal sheets in 

FML, [A/0/90/A/90/0/A] 
2. FML의 연결접합  

본 연구에서 다룰 FML은 금속 박판과 섬유보강 
프리프레그를 적층한 복합재료 층을 Fig. 1과 같이 
교대로 적층한 적층판 형태를 가지고 있다. 사용
되는 금속판의 종류로는 가볍고 연신률이 우수하
여 항공재료로 많이 사용되는 알루미늄 합금 등이 
가장 많이 사용되며 최근에는 티타늄 및 Stainless 
steel 합금 등이 그 적용 용도에 따라 사용되고 있
다. 또한 복합재료 층으로는 유리섬유/에폭시 나 
탄소섬유/에폭시 등이 많이 사용되고 있다(1).   이
때 금속 박판은 그 제조 특성상 rolling 압연에 의
해 제작되어 rolling 방향과 두께에 따라 열처리 
특성이 달라지고, 강성/강도, 연신률 및 내식성 등
의 기계적 재료 특성이 약간씩 차이가 있게 되나, 
본 연구에서는 이러한 차이는 무시하였다(19).  
 

 

Fig. 1 Schematic sketch of typical lay-up of 3/2 
symmetric fiber metal laminate (3 metal 
sheets and 2 laminate layers) 

Table 1  Stacking sequence of 3/2 FML 
FML  

Lay-up ratio Lay-up sequence 

3/2 [A/0/90/A/90/0/A] 
 

 

 

 

 
 
Fig. 3 Adhesive zone with elastic modulus, Ea, in the 
splicing gap with a width of 2δ before loading and 
2(δ+∆) after loading 
 

σm(δ) 
= σ 

2(∆+δ) 

after loading

2δ 

before loading

σa(δ) 
= σ 

metal sheetadhesive

Metal sheet 
Composite layer
Metal sheet  
Composite layer
Metal sheet 

Splice in center metal sheet 

σo, εo
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본 연구에 사용된 FML의 적층 구성비는 Fig. 1과 

의 제조 및 판매 특성

 상업적으로 시판되는 GLARE 

내

3. FML연결접합 부위의 하중전달모델링 

본 절에서는 Fig. 2 와 같이 맞대기 연결접합 부위

a                                      (1a) 

 

같은 3/2를 사용하였다. Table 1에는 3/2 구성비에 
따른 적층각을 예를 들어 표시하였으며, 이때 A는 
금속박판 1장을 의미한다. 
FML 은 구성재료인 금속판
상 그 크기가 최대 제한되어 판매되므로 대형 민
간 항공기 등의 동체 외피재료로 FML 이 사용되
기 위해서는 Fig. 2 와 같이 작은 크기의 FML 을 
서로 연결하여 성형하는 연결접합(splicing) 기술이 
적용되어야 한다. 
1990~1995 년 중에
FML 은 알루미늄박판과 유리섬유/에폭시를 사용하
여 평판형으로만 판매되었으며 그 크기도 원소재
인 금속 박판의 최대 생산 폭 (width)인 1.65m 로 
한정되어 있어 FML 을 항공기의 동체용으로 만들
기 위해서는 상대적으로 이들을 연결하여 그 크기
를 최소한 폭 2m 이상으로 연장하는 기술이 필요
하였다. 이러한 요구사항은 Fig. 10 과 같이 금속 
박판의 연결부가 FML 의 한 단면 에서 상하로 
서로 겹치지 않도록 배열하여 하중이 상하 인접된 
금속박판 및 복합재료 층으로 전달되도록 접합함
으로써 최대 폭 4.5m 크기의 FML 을 만들 수 있게 
되었고 현재는 단일 곡률 또는 이중곡률 (double 
curvature)을 갖는 FML도 생산되고 있다.     
 

의 하중 전달 특성을 해석적으로 접근하기 위하여 
먼 거리에서 외부 하중에 의한 응력 및 변형률이 
σo 및 εo인 간단한 Shear lag 모델을 설정하여 연결
접합된 금속판 주위의 응력 분포를 결정하는 지배
방정식 및 하중 경계조건을 설정하고 연결접합시
의 요구 조건을 설명하고자 한다. 이때 고온에서
의 성형접합 후에 냉각 후 상온에서 발생한 열잔
류응력은 고려하지 않았다. 또한 연결접합에 의한 
균열 또는 노치효과는 무시한다.  Fig. 3 은 연결접
합 부분을 확대하여 도시한 것으로 하중이 작용하
기 전의 연결접합된 두 금속판사이의 간격을 δ라 
하고, 하중이 작용하여 벌어진 간격을 2(δ+∆)라 설
정 하였다. 또한 연결접합 사이의 간격은 보통 1 
mm이내( ) 이며 복합재료층에 사용된 동일한 수지 
(resin)을 사용하여 채우거나 보다 강도 및 강성이 
큰 접착제를 채워서 경화 할 수 있다. 이때 접착
제의 탄성계수를 Ea, 작용하는 변위 및 응력을 
ua(x), σa(x)라 하면 간격내의 접착제 층에서의 경계
조건은 다음과 같다. 

  u (0) = 0, u (δ)= ∆        a

식 (1a)로부터 접착제 층내에서 변위가 선형적으로

증가한다고 가정하면 변위식 및 변형률식은 다음
과 같이 정해진다. 

   ∆ ttancons)x(,x)x( aau =
δ
∆

=
δ

= ε              (1b) 

식(1b)와 응력-변형률 관계로부터 다음관계식이 얻
어진다. 

 )ttancons()x()x( EE aaaa =
δ
∆

== εσ               (1c) 

한편 연결 접합면에서의 경계조건은 다음과 같다. 

a

 σm(δ)= σa(δ) = (Ea∆)/δ                     (1e) 

 
때 연결접합된 금속판에서의 접착제 부분과 금

   um(δ)= u (δ) = ∆                          (1d) 

이

속부분의 하중방향으로의 축응력을 각각 σa(x) 및 
σm(x), 연결접합된 금속판의 상하 표면에 작용하는 
전단 응력을 τc(x) (Fig. 3 참조)라 하면 연결접합된 
금속판의 미소 요소 (dx)에 대해 x방향으로의 힘의 
평형식을 설정하면 다음 식을 얻을 수 있다. 
 

δ≥=−
∂

∂
τσ x,0)x(2

x
)x(

cm
m t           (2a) 

여기서 tm은 금속박판의 두께이고 τc는 복합재료층
에 일정하게 작용하는 전단응력으로서 연결접합된 
금속박판의 상·하면에 작용하는 전단응력과 같다
고 가정한다. 한편 접착제 층에서의 힘의 평형 방
정식을 같은 방법으로 설정하면 다음과 같다. 

)x( ⎤⎡∂δ σ                  (0dx)x(2
x cm

a t =⎥⎦⎢⎣
−

∂∫ τδ−
2b) 

 
(1c)와 같이 접착층 내에서 축방향응력은 일정하

 인해 연결접합

식

므로 접착층 내에서의 전단응력은 x 의 기함수(odd 
function) 임을 알 수 있다.  이때 비대칭 구조에서 
오는 굽힘 현상은 무시한다. 
한편 연결접합된 금속판의 존재로
된 금속판의 상하 복합재료층에 x 방향으로 감쇄
하는 전단 변형이 발생하므로 다음과 같이 전단변
형률 γc를 가정 할 수 있다. 

⎧ − )x(u)x(u

⎪
⎪
⎩

⎪⎪
⎨

δ≤≤
−

δ≥
≅γ

x0,
h

)x(u)x(

x,
h)x( ua

m

c

             (3a, 3b) 

 
기서 um(x), u(x)는 각각 연결접합된 금속박판과 여

이 금속박판의 위아래 (또는 아래)에 위치한 금속
판의 중심선상의, x점에서의 x방향의 변위이고 h는 
두 금속판 중심선 사이의 거리 (h= tm + tc) 이다. 이
때 복합재료층에서의 전단응력 τc와 전단변형률 γc

 

대한기계학회 2003년도 추계학술대회 논문집

 1390



와의 관계식은 다음과 같이 놓을 수 있다. 

Free surface 

 
Fig. 4 Shear lag model for 3/2 FML spliced in center 
metal sheet 
 

⎪
⎪
⎩

⎪⎪
⎨

⎧

δ≤≤
−

δ≥
−

≅= γτ
x0,

h
)x(u)x(

x,
h

)x(u)x(

)x()x( uG

uG
G

a
c

m
c

ccc

   (4a, 4b) 

여기서 Gc는 복합재료층의 상당전단계수 (Gzx)이다. 
u(x)는 상당탄성계수가 EFML인 연결 접합이 없는 
섬유금속적층판의 경우 외부 작용평균 응력 σo에 
의해 나타나는 변형률 εo에 선형적으로 비례하는 
정상변위 (normal displacement)로서 다음식이 성립
한다고 가정한다. 

,x)x(u oo == σεε 0x,EFMLo ≥                 (5) 

여기서 Em은 금속박판의 탄성계수이다. 또한 연결
접합된 금속판에서의 응력-변형률 관계식은 다음
과 같다. 

=σ )x( Em δ≥=
∂

∂ε x,
)x(

)x(
x

uE m
mmm             (6) 

식(3a), 식(4a)를 식(2a)에 대입하면 다음과 같은 2
차 상미분방정식을 얻을 수 있다. 

xud m
2

,x,2)x(2)x(
=δ≥−=− β

htE
G2u

dx mm

c

om2 εββ     (7) 

식(7)의 일반해(general solution)는 다음과 같다. 

δ≥+= ε+ ββ− x)x( xececu xx             (
o21m

8) 

그런데 연결접합된 금속판의 먼 거리 x 에서의 변
형률이 유한 (finite)해야 하므로 C2는 0 이 되어야 
한다. 또한 접합위치인 x= δ 에서 경계조건식 (1d)
와 (1e)가 만족되므로 이들 두 식으로부터 미지상
수 ∆와 c1이 다음과 같이 결정 된다. 

E om )1(

am +δβ
+δβδ

=∆ ε                          (9a) 
EE

eEE
EEc

am

amo
1

)( βδ

+δβ
−δ

= ε                         (9b) 

식(8)과 식(9)로부터 식(7)은 다음과 같은 최종해를 
갖는다. 
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 (10)에서 Ea =Em 인 경우는 연결접합이 없는 경

FM 의 강

에서의 응력은 식(8)과 식(10)으

식

우가 되며 Ea가 0 인 경우에는 연결접합부분에 접
착제가 없는 경우이고 Ea가 0 이고 또한 δ가 0 인 
경우에는 간격이 0 이고 접합이 되지 않은 (트랙션
이 없는) 경우에 해당함을 알 수 있다. 
간격 벌어짐은 외부 하중이 커질수록, L
성이 작을수록, 복합재료층의 z 면에서 x 방향으로
의 전단계수가 작을수록, 금속판의 두께 및 탄성
계수가 커질수록, 인접한 금속판사이의 거리가 커
질수록 커짐을 알 수 있다. 이 들 간격은 재료내
부의 결함의 일종이고 연결접합 부근에서 전단에 
의한 금속판의 박리 (Debonding)가 발생할 수 있으
므로 실재 연결접합 작업에서는 우수한 접합 강도
를 갖는 접착제로 연결접합 부근을 보강하여 성형 
접합하여야 한다. 
연결접합된 금속판
로부터 다음과 같다. 

⎢
⎡ βδ

−= σσ
1(

1)x( E om δ≥⎥
⎦

⎤

⎣ +βδ
− −δβ x,

/
)/
eEE

EE
E

)x(

ma

ma

FML
m

     (11) 

위 식은 Ea가 0 이고 또한 δ가 0 인 경우에는 다음
과 같이 된다. 

()x( e1E omm = −εσ − 0x,)() e1E
E xx

FML

om ≥= −σ β−β              (12) 

여기서 x가 상당히 멀 때 (무한대로 갈 때) )(m ∞σ
는 다음과 같다. 

εσ ≡∞ omm E)( Emσ= E

한편  나타나는 식(12)의 금속

FMLo /                     (13) 

 연결접합된 금속판에
판 응력이 연결접합이 없는 경우의 응력값인 

)(m ∞σ 의 95%로 회복되는 거리를 X95%라 하면 이 

다음과 같다. 

⎡ −βδ
= EX

1(
20ln1
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βδeEE
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)/                 (14) 

위 식은 Ea가 0 이고 또한 δ가 0 인 경우에는 다음

x dx 
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σm σm+     dx 
∂ σm
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과 같이 된다. 
E9

X m ttG2
h

m
m

%95
c

±=                           (15) 

또한 연결접합된 금속판 상·하면에 작용하는 전
단응력은 (4a)식으로부터 다음과 같이 얻어 진다. 

−δ −δβσ )/1( EEG )x(o          (16) δ≥
+δβ

=τ x,
/h

)x( eEEE ma

mac

FML
c

위 식은 Ea가 0 이고 또한 δ가 0 인 경우에는 다음
과 같이 된다. 

G xoc)( β−=
ε
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m

m

FML

o
c h

)(c
h

c
h

x β−β−

β

∞
=

β
=

β

σσ
τ

     (17) 

4. 결과 및 고찰 

앞장에서 구한 응력식인 식(11)과 (12) 및 식(16) 
및 식(17)을 다양한 크기의 gap크기 및 이 gap이 
FML의 구성 부재와는 서로 다른 물성을 갖는 접
착제로 채워져 있는 경우와 없는 경우를 비교하여 
그린 그림이 Fig. 5와 Fig. 6이다.  이때 FML의 물
성 및 구성 부재의 물성은 참고문헌 (17)에 사용된 
물성과 같다. Fig. 5에서 알 수 있는 바와 같이 gap
이 커질수록 gap이 없는 경우의 응력값의 95% 크
기에 도달하는 거리가 길어짐을 알 수 있다.  또
한 같은 크기의 gap이 있는 경우 이 gap에 접착제
가 채워지는 경우가 없는 경우에 비해 하중 전달 
능력이 빨리 회복 됨 (즉, X95%가 작아짐)을 알 수 
있다.     

1.4

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22 24
0.0

0.2

0.4

0.6

0.8

1.0

1.2

δ' =10δ' =5

δ' =2

δ' =0

 Ea = 15.8 GPa
 Ea = 0.0

C D

A

δ' =2

δ' =1

B

σ m
(x

) /
 σ

o

x / tm

x / tm
A : 9.2
B : 11.2
C : 14.9
D : 20.2

δ' =1

tm=0.3048mm, Em=72.4GPa, EFML=60.0GPa, Gc=4.6GPa

 
Fig. 5 Normalized axial stress distribution in the spliced 
metal layer for various initial gap sizes (δ’=δ/tm) with 
/without adhesive zone in the gap.  
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Fig. 6 Normalized shear stress distribution at the 
interfaces of the spliced metal layer for various initial gap 
sizes (δ’=δ/tm) with /without adhesive zone in the gap.  
 
한편 연결접합된 spliced gap 주위의 전단응력의 전
달 특성은 Fig. 6에서 살펴볼 수 있다. 이때 gap이 
없는 경우 작용하는 전단응력은 0 이 되며, gap 내
부가 비어 있는 경우에는 gap 의 크기에 관계없이 
gap의 끝단 (x= δ) 에서의 전단응력은 일정함을 알
수 있다. 반면에 gap 이 있고 내부가 접착제로 채
워져 있는 경우에는 gap 이 커질수록 끝단에서의 
전단응력이 커져서 박리(delamination)의 가능성이 
커짐을 유추할 수 있다. 이때의 전단응력의 크기
는 전자의 경우보다 작으므로, 접착층이 채워지지 
않은 상태가 인장하중에 의한 연결접합된 금속층
의 끝단에서의 박리 가능성이 더 높음을 알 수 있
다. 
한편 Fig. 2 의 맨 위 상단 금속박판층이 연결접합
된 경우도 유사한 접근 방법에 의해 응력 전달 특
성을 해석적으로 구할 수 있으나 그 결과는 지면
관계상 생략하였다.  

5. 결론  

연결접합 되어 맞대기 이음부위를 갖는 3/2 섬유
금속적층판에 대해 간단한 Shear lag 모델을 적용
하여 다음과 같은 결론을 얻었다. 
 
1. Shear lag 모델링 기법으로 연결된 박판의 면내 
길이 방향 인장응력 및 상·하면에서의 전단응
력과 연결부위의 변형을 완결해로 구하였다. 

2. 연결접합된 두 금속박판사이의 간격 벌어짐은 
외부 하중, 금속판의 두께 및 탄성계수, 인접한 
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금속판사이의 거리가 커질수록, 반면에 FML 의 
강성, 복합재료층의 z 면에서 x 방향으로의 전단
계수가 작을수록 커진다. 

3. 이 들 간격은 재료내부의 결함의 일종으로 연
결접합 부근에서 전단에 의한 금속판의 박리 
(Debonding)가 발생할 수 있으므로 실재 연결접
합 작업에서는 우수한 접합 강도를 갖는 접착
제로 연결접합 부근을 보강하여 성형 접합하는 
것이 바람직하다. 
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