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ABSTRACT

The high temperature occurs due to the combustion gas from engine in unmanned

aerial vehicles (UAV). The high temperature may cause serious damages in UAV

structure. The Functionally Graded Material (FGM) is chosen as a candidate material

of the engine duct structure. A functionally graded material (FGM) is a two-

component mixture composed by compositional gradient materials from one material

to the other. In contrast, traditional composite materials are homogeneous mixtures,

and involve compositions between the desirable properties of the component materials.

Since significant proportions of an FGM contain the pure form of each material, the

need for compromise is eliminated. The properties of both components can be fully

utilized. Thermal stress analysis of FGM layers (20, 40, 60, 80 and 100) is performed

in this paper. In addition, the creep behavior of FGM applied in duct structure of an

engine is analyzed for better understanding of FGM characteristics.

초 록

무인항공기는 엔진에서 연료의 연소, 배기관에서 고온의 연소 배기 가스등으로 인하여

많은 부분에 고온이 발생한다. 이는 전체 구조물의 안정성에 심각한 영향을 미칠 수 있는

사항이다. 경사기능재료는 고온의 환경에서 열에 저항하기 위해 한쪽 재료는 세라믹으로,

다른 쪽 재료는 가볍고 구조적 강성을 지닌 금속재료로 점차적으로 변화된 재료를 사용

한 일종의 복합재료이다. 경사기능재료는 뛰어난 내열성을 가지는 특성으로 고온 상태에

서 많이 사용된다. 이에 따라 본 논문에서는 경사기능재료를 무인항공기의 엔진 배기 덕

트에 적용하여 열적 거동을 고찰하였고, 경사기능 층이 20개, 40개, 60개, 80개, 100개인

경사기능재료를 덕트 구조물에 적용하여 각각의 열 및 열응력 해석을 수행하여 비교 분

석하였다. 또한, 경사기능재료를 사용한 고온 내열 배기 덕트의 크리프 해석을 수행하여

그 특성에 대해 고찰하였다.

Key Words : Functionally Graded Material(경사기능재료), Creep Analysis(크리프 해석)

Unmanned Aerial Vehicle(무인항공기), Thermal Stress(열응력)
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Ⅰ. 서 론

무인항공기는 고온의 연소가스등으로 인하여

많은 구성부품에 고온이 발생하므로 고온 내열

재료의 사용이 필요하다. 이에 따라 최근 들어
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연구되고 있는 많은 신소재 중에서 경사기능재료

(functionally graded material, FGM)와 같은 이

질재료가 초고온의 열을 받는 분야에서 주목을

끌고 있다[1]. 이 경사기능재료는 고온의 환경에

서 열에 저항하기 위해 한쪽 재료는 세라믹으로,

다른 쪽 재료는 가볍고 구조적 강성을 지닌 금속

재료로 하고 중간층은 점차적으로 변화된 재료를

사용한 일종의 복합재료이다. 이러한 소재는 재

료의 물성치가 위치 및 온도에 대해 연속적인 함

수관계를 가지게 된다[2]. 경사기능재료는 구성요

소의 적당한 조합에 의해 열응력을 줄일 수 있으

므로 초고온 환경에 적합한 항공우주 분야 및 핵

연료반응분야 등에서 계속적인 개발 및 발전이

이루어져 활용범위를 넓히고 있다. 경사기능재료

는 뛰어난 내열성을 지니는 특성으로 고온 상태

에서 많이 사용되며, 이러한 특성 때문에 경사기

능재료의 사용을 위해 열응력 해석 및 크리프 특

성에 대한 이해가 필요하다[3-4].

크리프 변형은 탄성이나 소성 변형과는 달리

시간에 따른 변형 과정으로 재료의 특성과 외적

변수에 좌우된다. 외적 변수 중에서 온도와 응력

은 크리프 변형의 최소 크리프 속도와 파단 수명

을 결정하는 중요한 인자이다. 로켓엔진 노즐이

나 군용 항공기 엔진의 터빈 블레이드와 같이 수

명이 짧은 경우, 재료의 크리프 반응을 평가 할

때는 주어진 온도와 응력에서의 파단 수명이 주

로 고찰되며, 수십 년 동안 작동해야 하는 핵발

전소의 부품과 같은 장수 재료의 응용에서는 최

소 크리프 속도가 주요 재료 반응으로 연구된다

[5-6]. 본 연구에서는 경사기능재료를 고온 상태

의 스마트 무인기 엔진 덕트 구조에 적용하여 고

온에서의 열적 거동과 정상 상태 크리프 해석을

수행하여 그 특성을 파악하였다.

Ⅱ. 이론적 배경

2.1 경사기능재료의 물성

경사기능재료 양단은 Fig. 1에서 보는 것과 같

이 한쪽은 구조물을 지지하기 위하여 가벼운 금

속으로 하고, 다른 한쪽은 고온의 열하중에 견디

기 위하여 세라믹 재료로 구성된다. 경사기능재

료의 중간의 재료는 두 소재의 임의의 배합으로

만들어지고, 각 소재의 기능성을 보이기 위하여

체적비와 기공률이 점진적인 변화를 갖는다. 열

및 기계적 물성치는 위치에 따라 연속적으로 변

화하고, 구성소재의 적당한 배합에 의해 열응력

을 완화시키는 것이 가능하다.

z

x
Metal

Ceramic

FGM Layer

Top Surface

Bottom Surface
Fig. 1. A shape of FGM

경사기능재료와 같은 이질재료의 물성치는 위

치의 함수이므로 비선형 비정상 열 전도 문제를

해결하는 어려움으로 인해 비정상문제의 해석적

인 해에 관한 연구는 그리 많지 않다. 해석적인

방법으로는 라플라스 변환과 섭동이론을 적용한

연구와[7-8], 라플라스 변환과 적층복합이론을 적

용한 연구가 수행되어왔다[9-10].

이러한 방법들은 역 라플라스 변환으로 인한

어려움으로 경사기능재료의 물성치의 근사화에

한계가 있다. 그래서 본 논문에서는 이질재료의

물성치가 위치의 함수로 주어졌을 때, 정규 섭동

이론 및 수정 그린함수를 이용하여 구해진 경사

기능재료의 물성치에 대한 식을 사용하였다

[11-12]. 본 연구에서는 원통의 경사기능재료에

대한 물성치가 선형적으로 변한다는 가정을 가지

고 혼합법칙(rule of mixture)과 그린 함수를 이

용하여 경사기능재료에 대한 물성치를 식(1)-(6)

로 나타낸다.

 









 



  

 

 



 


  


  

여기서 λ는 열전도도 는 탄성계수 α는 열팽

창계수 ν는 포아송비 ρ는 밀도 는 비열을

나타내며, 은 금속의 체적비이며, 하첨자 m과

(1)

(2)

(3)

(4)

(5)

(6)



第 34 卷 第 1 號, 2006. 1 경사기능재료를 사용한 스마트 무인기 덕트의 열해석과 크리프 해석 67

c는 각각 금속과 세라믹 재료를 나타낸다. 경사

기능 층의 물성은 금속의 체적비의 증가와 그에

상응하는 세라믹의 체적비에 의해서 구할 수 있

다

2.2 응력과 온도 변화에 의한 크리프
변형률 해석

일반적인 금속재료는 고온에서 재료에 일정한

하중이나 응력이 가해지면 소성 변형이나 크리프

변형과 같은 영구 변형이 발생한다. 크리프 변형

은 장시간에 걸쳐 하중을 작용시킬 때 추가적인

변형이 발생한다. 크리프는 상온보다는 고온에서

영향을 크게 받으므로 엔진 및 오랜 시간동안 높

은 온도에서 작동하는 구조물의 설계에서 반드시

고려하여야 한다. 크리프 변형은 일반적으로 시

간이 지남에 따라 응력이나 온도가 증가하여 크

리프 변형률이 증가하는데, Fig. 2와 같은 거동을

보인다[13-14]. Fig. 2는 시간에 대한 일반적인 크

리프 곡선을 보여주고 있으며, 세 가지 영역의

특징들을 살펴볼 수 있다. 초기 탄성 변형률 ()

은 하중을 가하는 순간부터 나타나기 시작하며,

응력이 항복응력을 넘게되면 소성변형률 ()이

발생한다. 탄성 변형률은 매우 짧은 시간동안 일

어난다. 소성 변형률은 탄성 변형률보다는 오랜

시간동안 발생하지만, 크리프 변형이 일어나는

시간을 비교해 보았을 때는 아주 짧은 시간이다.

따라서 탄성 변형률과 소성 변형률은 순간에 일

어난다고 가정한다.

1차 크리프 영역 (primary creep region)은 시

간이 증가함에 따라서 크리프 변형률 속도가 감

소하는 구간으로 과도 상태 크리프 영역이라 불

리기도 한다. 긴 시간의 크리프 거동을 고려한다

면 이 구간에서 발생되는 변형률은 다음 단계에

Creep rupture

Primary
creep
region

Secondary
creep
region

Tertiary
creep
region

( )c te

pe

ee

t

e

Time

Fig. 2. Typical creep curve

서 축적되는 변형률에 비해 아주 작기 때문에 일

반적으로 무시할 수 있다. 그러나 하중이 작용하

는 시간이 짧고 응력이 시간에 대하여 일정하지

않을 경우에는 이 1차 크리프 영역이 대단히 중

요하게 다루어진다. 2차 크리프 영역 (secondary

creep region)은 변형률의 증가와 관계없이 시간

이 경과함에 따라 크리프 변형률 속도가 일정하

게 유지되는 구간으로 정상 상태 크리프영역으로

불린다. 높은 응력과 고온 상태의 어떤 재료에

대해서는 2차 크리프 영역이 없을 수도 있다. 다

시 말해서 1차 크리프 영역에서 바로 3차 크리프

영역으로 전이됨을 말한다.

3차 크리프 영역(tertiary creep region)에서는

크리프 변형률 속도가 구조물이 파괴될 때까지

증가하는 구간이다. 시간이 계속 증가함에 따라

크리프 변형률 속도가 가속화되는 구간으로 구조

물의 파괴가 임박하는 구간이다. Fig. 2로부터 전

체 변형률은 식(7)으로 나타낸다.

   (7)

여기서 는 임의의 시간 에 대해서 크리프

변형률을 나타낸다.

Ⅲ. 경사기능재료를 적용한 덕트의
거동 해석

스마트 무인기의 배기 덕트 내부는 고온을 견

딜 수 있고 주위 구조물에 피해를 주지 않는 재

료가 필수적일 것이다. Fig. 3은 스마트 무인기의

엔진 및 덕트의 형상을 나타낸다.

본 논문에서는 최근에 연구되고 있는 많은 신

소재 중에서 경사 기능 재료(functionally graded

material, FGM)를 엔진 배기 덕트 구조에 적용하

여 열응력과 크리프 해석을 수행하였다.

Fig. 4는 4개의 경사기능 층을 가진 경사기능

재료를 사용한 덕트의 단면을 보여주고 있다. 덕

Fig. 3. An engine duct of smart UAV
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FGM Layer세라믹

금속

①

②③

④
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세라믹
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②③

④

3 cm

3.5 cm

Fig. 4. Cross sectional view of exhaust
duct with FGM

트의 안쪽부분은 열저항에 강한 세라믹으로 구성

되어 있고 바깥부분은 구조를 지탱하기 위한 금

속으로 구성되어 있다.

3.1 경사기능재료의 열응력 해석

항공기의 경량화를 위한 고온 내열 재료로는

금속수지 복합재나 세라믹 복합재, 탄소/탄소 복

합재, 경사기능재료 등이 그 후보가 될 수 있으

며, 본 연구에서는 스마트 무인기의 엔진 덕트

구조에 경사기능재료를 적용하여 열전달 해석과

열응력 해석을 수행하였다. 유한요소 프로그램은

ANSYS를 사용하였으며, 사용한 요소는 8 절점

6육면체 요소이다. 경사기능 층의 개수는 20, 40,

60, 80, 100개를 적용하여 정상상태 열해석을 수

행하였고 열해석 결과를 토대로 대칭조건과 덕트

의 양끝의 변위를 부재의 길이방향으로 구속하여

열응력 해석을 수행하였다. 이에 따른 해석 결과

를 zirconium oxide의 세라믹 재료로 구성된 덕

트와 titanium 금속재료로 이루어진 덕트의 각각

의 해석결과와 비교하였다.

zirconium
oxide

titanium
4AL-4V

ρ (Kg/m3)×10-3 5.331 4.430

E (GPa) 350 110

α (10-4/oK) 10.0 8.80

C (W/moK) 2.09 7.20

ν 0.26 0.33

Table 1. Material properties

온도 조건은 세라믹(zirconium oxide)재료로

된 내부 온도 Tinner를 1073 K로 금속 재료

(titanium)로 된 외부 온도 Touter를 300 K로 설정

하였다. 세라믹 (zirconium oxide)과 금속재료

(titanium)의 물성치는 Table 1에 나타내었다. 덕

트의 내부 면에서의 온도 분포를 계산하였고, 유

Fig. 5. Finite element model of duct
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Fig. 6. Temperature distribution

동온도를 실제 구조물의 정상상태 열전달 해석의

경계조건으로 부과하여, 구조물의 온도분포를 계

산하였다. 덕트의 모델은 대칭 경계조건을 적용

하여 전체 모델의 1/2로 모델링하여 사용하였다.

Fig. 5는 덕트의 곡선 부분에 해당하는 유한요소

모델이다. Fig. 6은 본 논문에 사용된 5 종류의

경사기능재료의 온도분포를 두께방향으로 나타내

고 있다. 각각의 온도 분포는 모두 비슷한 형태

로 내부 온도 1073K에서 외부 온도 300K로 온도

가 떨어지는 것을 볼 수 있으며, 경사기능 층의

개수가 많을수록 차이가 미세하기는 하나 온도의

하강 기울기가 더 크다는 것을 알 수 있었다.

Table 2와 Table 3에는 단일재료를 적용한 덕

트와 경사기능재료를 적용한 덕트의 내부와 외부

의 전체변형률을 각도에 따라 나타내었다. Table

2에서 나타난 바와 같이 θ=0
o
인 경우, 덕트의 내

부에서 20 층의 경사기능재료를 사용한 경우 전

체변형률은 5.871×10
-3

이었고, 100층인 경우에는

5.786×10
-3
이었다. 단일재료인 zirconium과 titanium

을 덕트에 적용한 경우는 각각 7.551×10-3, 5.70×10-3
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0o (10-3) 45o (10-3) 90o (10-3)

titanium 7.5510 5.8172 7.5514

20 layers 5.8713 5.8200 5.8713

40 layers 5.8289 5.8724 5.8289

60 layers 5.8231 5.8713 5.8231

80 layers 5.8228 5.8228 5.8228

100 layers 5.7858 5.8231 5.7858

zirconium 5.7000 5.1021 5.6987

Table 2. Total strain at inner duct

0
o
(10-3) 45

o
(10-3) 90

o
(10-3)

titanium 6.3185 5.1698 6.3184

20 layers 4.8165 4.7470 4.8165

40 layers 4.7737 4.3449 4.7734

60 layers 4.7723 4.7261 4.7723

80 layers 4.7492 4.2852 4.7492

100 layers 4.7192 4.2751 4.7191

zirconium 5.1401 4.7700 5.1406

Table 3. Total strain at outer duct

0
o
(kPa) 45

o
(kPa) 90

o
(kPa)

titanium 602.37 595.51 602.37

20 layers 2041.10 2028.80 2041.10

40 layers 2025.00 2015.80 2025.00

60 layers 2055.00 2046.40 2055.00

80 layers 2038.10 2029.90 2038.10

100 layers 2038.00 2030.00 2038.00

zirconium 1809.30 1778.40 1809.30

Table 4. Thermal stress at inner duct

0o (kPa) 45o (kPa) 90o (kPa)

titanium 581.43 542.36 581.43

20 layers 522.42 520.22 522.42

40 layers 529.82 528.12 529.82

60 layers 525.49 517.92 525.49

80 layers 524.95 516.64 524.89

100 layers 521.88 515.93 521.54

zirconium 1653.98 1602.70 1653.78

Table 5. Thermal stress at outer duct

임을 알 수 있었다. 이것으로부터 경사기능 층의

수가 증가할수록 전체변형률이 작아짐을 알 수

있었고, 단일재료보다 경사기능재료를 적용한 덕

트의 전체변형률이 작아짐을 볼 수 있었다. θ

=45o인 경우에는 zirconium을 적용한 덕트의 전

체변형률이 5.102×10-3으로 7개의 재료 중 가장

작은 변형률을 보였고, 경사기능 층이 60개인 경

우에는 5.871×10-3으로써 변형률이 가장 컸음을

알 수 있었다. θ=90o인 경우는 θ=0o와 비슷한

결과를 보였다.

덕트 외부의 전체변형률도 내부의 경우와 같이

경사기능 층의 수가 증가할수록 전체변형률은 작

아짐을 확인 할 수 있었다.

Table 4와 Table 5는 titanium과 zirconium 만

의 단일재료를 적용한 덕트와 경사기능재료를 적

용한 덕트의 내부와 외부의 등가응력을 각도에

따라 나타내었다. θ=0o인 경우, 덕트의 내부에서

20 층의 경사기능을 사용한 경우의 등가응력은

2041.1 kPa 이었고, 경사기능 층이 60개인 경우

에는 등가응력이 2055 kPa 이었다. 그리고 경사

기능 층이 100개인 경우에는 2038 kPa임을 확인

할 수 있었다. 단일 재료인 titanium을 적용한 덕

Fig. 7. Total strain at 0 degree

Fig. 8. Total strain at 45 degrees
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Fig. 9. Total strain at 90 degrees

Fig. 10. Equivalent stress at 0 degree

트의 경우에는 602.37 kPa 이었고, zirconium을

적용한 덕트의 경우는 1809.3 kPa로 나타났다.

해석 결과로부터 경사기능 층이 증가할수록 덕트

의 내부에서의 등가응력은 작아짐을 알 수 있었

으며, 절대적인 수치만을 보았을 때는 단일재료

를 적용한 덕트의 등가응력이 경사기능재료를 적

용한 덕트의 등가응력보다 작음을 확인하였다. θ

=45
o
, θ=90

o
인 경우에도 θ=0

o
일 때와 수치만 다

를 뿐 같은 현상을 보였다.

덕트 외부의 등가응력은 θ=0
o
일 때 100층의

경사기능재료는 521.88 kPa이였고, 이 값은 titanium

단일 재료를 사용한 덕트의 581.43 kPa 보다

59.55 kPa이 작은 값이었다. 또한, zirconium 단

일 재료를 적용한 덕트의 1653.98 kPa 보다는

1132.1 kPa이 작은 값이었다. 이러한 결과는 경

사기능 층의 수가 20, 40, 60, 80인 경우에도 비

슷한 결과를 보였으며, θ=45
o
, θ=90

o
인 경우에

도 같은 경향을 보였다. 이 결과로부터 경사기능

재료를 적용한 덕트의 경우 내부의 고온에 의해

서 발생한 응력이 경사기능 층에 의해 이완되어

덕트 외부에 전달됨을 알 수 있다.

Fig. 7～9는 단일재료와 경사기능재료를 적용

Fig. 11. Equivalent stress at 45 degrees

Fig. 12. Equivalent stress at 90 degrees

한 덕트의 전체변형률을 각도에 따라 두께방향으

로 표현한 것이다. 그림에서 보듯이 경사기능재

료의 총 변형률은 두께 방향인 내부 면에서부터

외부 면 방향으로 약 2 mm인 지점까지 급격하

게 감소하다가 이후로는 다시 증가하는 특징을

보였다. 이에 반에 단일재료의 전체변형률은 내

부 면에서 외부 면으로 두께가 증가함에 따라 감

소함을 확인할 수 있었다. Fig. 10～12는 단일재

료와 경사기능재료를 적용한 덕트의 등가응력을

각도에 따라 두께방향으로 표현하였다. 단일재료

를 적용한 덕트의 등가응력은 내부에서 외부로

갈수록 거의 일정한 비율을 가지고 감소하는 반

면에 경사기능재료를 적용한 덕트의 경우에는 두

께 약 2 mm인 지점까지는 급격하게 등가응력이

감소한 후, 완만하게 증가함을 확인할 수 있었다.

3.2 경사기능재료의 크리프 해석

일반적으로 1차 크리프 거동은 2차 크리프 거

동에 비해 아주 짧은 시간 동안 발생하게 되고,

이로 인해 발생할 수 있는 해석의 오차를 고려하

여 본 연구에서는 2차 크리프 영역에 대하여

Norton 식 (8)을 적용하여 수행하였다. 정상상태
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열전달 해석 결과 계산되어진 덕트의 온도 분포

를 적용하여 각각의 경사기능재료를 적용한 덕트

에 대해 200시간 정상 상태 크리프 해석을 수행

하였다.

′ 
exp


 (8)

위의 식에서 사용된 는 각각 재료상수이며, 크

리프 실험으로부터 얻은 데이터를 통해 구할 수

있다. Military handbook[15]에서의 zirconium과

titanium에 대한 크리프 상수를 Table 6에 표현

하였다.

C7 C8 C10

ZiO2 3.3512 10.200 87202

Ti 4.2590 14.760 82955

Table 6. The creep constants for creep
analysis

Table 7에는 Fig. 13에서 덕트의 내부인 A 지

점에서의 크리프 변형률을 나타내고 있다. 200시

간의 정상상태 크리프 해석 후, 경사기능 층이

20개인 경우의 크리프 변형률은 1.45×10-7이며,

100개인 경우에는 7.23×10-8임을 확인할 수 있었

다. 이러한 결과는 덕트 내부의 재료가 세라믹으

로 구성되어있기 때문에 매우 작은 변형률이 발

생했으며, 결과로부터 크리프 변형이 일어나지

않았다고 말할 수 있다. Table 8은 Fig. 13에서

덕트의 외부인 B 지점에서 발생한 크리프 변형

0 (hrs) 100 (hrs) 200 (hrs)

20 layers 0.00 8.75×10-53 1.45×10-7

40 layers 0.00 9.04×10-53 1.32×10-7

60 layers 0.00 1.72×10-52 1.21×10-7

80 layers 0.00 2.13×10-52 7.77×10-8

100 layers 0.00 2.50×10-52 7.23×10-8

Table 7. Creep strain at inner duct

0 (hrs) 100 (hrs) 200 (hrs)

20 layers 0.00 0.00 4.73×10-77

40 layers 0.00 0.00 4.64×10-77

60 layers 0.00 0.00 1.60×10-77

80 layers 0.00 0.00 1.37×10-77

100 layers 0.00 0.00 4.43×10-76

Table 8. Creep strain at outer duct

Fig. 13. Temperature distribution
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Fig. 14. Variation of the stress at inner duct
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Fig. 15. Variation of the stress at outer duct

률을 보여주고 있다. 200시간의 정상상태 크리프

해석 결과로 경사기능 층이 20개일 때 크리프 변

형률은 4.73×10-77 이었고, 경사기능 층이 100개인

경우에는 4.43×10-76 임을 알 수 있었다. 이러한

결과는 영에 가까운 수치로서 크리프 변형이 일

어나지 않았다고 할 수 있다.

이것은 덕트 외부의 재료가 금속이지만 크리프
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변형을 일으키기 위한 충분한 열응력이 덕트의

외부에는 발생하지 않았기 때문이다.

Fig. 14와 Fig. 15는 초기 시간과 200시간이 경

과했을 때, 덕트의 내부와 외부에서의 응력 상태

의 변화를 보여주고 있다. 덕트의 내부에서는 경

사기능 층이 20개인 경우에 200시간이 지난 후,

응력이 초기 시간 2041.10 kPa에서 200 시간 후

1846.12 kPa로 194.98 kPa 만큼 이완되었음을 알

수 있었고, 경사기능 층이 100개인 경우에는 초

기 시간에 2038.00 kPa에서 200 시간이 지난 후

1847.62 kPa로 190.38 kPa의 응력이 이완되었음

을 확인 할 수 있었다. 전체적으로 시간이 지나

면서 크리프 현상으로 응력이 이완됨을 알 수 있

었다. 덕트의 외부에서는 200시간이 경과한 후,

경사기능 층이 20개인 경우에 응력이 초기 응력

522.42 kPa에서 200 시간 후의 응력 489.23 kPa

로 33.19 kPa이 이완되었고, 경사기능 층이 100개

인 경우에는 응력이 521.88 kPa에서 495.03 kPa

로 26.85 kPa 만큼 이완되었음을 확인 할 수 있

었다. 해석 결과로부터 덕트의 가동시간이 증가

함에 따라 응력은 점차 감소하게 된다는 것을 알

수 있었다.
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Fig. 16. Variation of the strain at inner duct

0 50 100 150 200
4.65

4.70

4.75

4.80

4.85

4.90

4.95

To
ta

l s
tra

in
 ( 

10
-3
 )

Time ( hrs )

 20 layers
 40 layers
 60 layers
 80 layers
 100 layers

Fig. 17. Variation of the strain at outer duct

Fig. 16과 Fig. 17은 해석 초기로부터 200시간

이 경과했을 때, 덕트의 내부와 외부에서의 전체

변형률의 변화를 보여주고 있다. Fig. 16에 제시

된 바와 같이 크리프 해석 결과 덕트의 내부에서

발생한 크리프 변형률이 그다지 크지 않아서 전

체 변형률은 거의 일정함을 알 수 있었다. 이는

크리프 변형률보다 초기 탄성 변형률이 더 크기

때문이다. 또한, Fig. 17에서도 덕트의 외부에서

발생한 크리프 변형률은 시간이 지남에 따라 변

화량은 미소함을 알 수 있었다.

Ⅳ. 결 론

본 연구에서는 스마트 무인기에 사용 가능한

경사기능재료의 정상상태 열전달, 열응력 그리고

크리프 변형 특성을 분석하였다.

경사기능 층의 개수를 달리한 경사기능재료를

적용한 덕트 구조물의 정상상태 열전달 해석을

통해 온도분포를 계산하였고, 열하중을 바탕으로

열 응력 해석과 크리프 해석을 수행하였다. 열응

력 해석을 통하여 titanium과 zirconium 각각의

단일재료와 경사기능재료를 적용한 덕트 구조물

의 응력과 변형률의 변화를 비교하여, 여러 가지

경사기능재료를 사용하여 덕트의 구조가 갖는 특

성을 파악하였다.

200시간의 크리프 해석 결과, 경사기능재료를

사용한 덕트 구조물의 크리프 변형률은 초기 탄

성변형률보다 작기 때문에 전체변형률은 시간이

지남에 따라 거의 변하지 않음을 알 수 있었고,

응력은 크리프 현상에 의해서 이완됨을 확인 할

수 있었다. 경사기능재료는 단일 재료를 적용한

경우보다 응력의 이완이 큼을 알 수 있었다. 이

러한 결과는 경사기능 층이 응력의 이완 과정에

영향을 주고 있음을 보여준다.
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