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ABSTRACT

For the purpose of facing battle damage that a fighter is subject to in combat, following

recovery procedures such as damage assessment, repair design and structural integrity

evaluation are investigated. A sample study is presented on the battle damage of F-15 ECS

bay, which is comprised of damage assessment and repair design based on ABDR(Aircraft

Battle Damage Repair) skills and work procedure complying with AFTO(Air Force

Technical Order) forms. Further, the flight safety of repaired structure is validated and the

time the permanent repair should be done is estimated through the evaluation of structural

integrity such as the calculation of static strength and fatigue life.

초 록

전투기가 임무수행중 기체에 발생할 수 있는 전투손상에 대처하기 위해 손상평가 및 수

리설계, 구조건전성 평가방법 등 손상 후속절차를 연구하였다. 사례로서 F-15 ECS Bay에

발생한 전투손상에 대하여 ABDR(Aircraft Battle Damage Repair) 기술을 적용하여 손상평

가 및 수리설계를 수행하고, 그 내용과 절차를 양식에 정리하였다. 또한, 정적강도 및 피

로수명 계산과 같이 수리설계 구조의 구조건전성을 평가하여 비행안전 여부를 입증하고

영구수리 시점을 판단하였다.
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I. 서 론

전장에 투입된 전투기는 작전수행중 공격을

받아 전투손상이 발생할 수 있다. 전장에서 발생

한 손상의 수리 개념은 제작 또는 운용중 발생한

손상을 제작공장이나 수리창에서 수리하는 것과

는 다르며, 전장 상황을 고려하여 신속하게 수리

한 후 전투기를 다시 전장에 투입할 수 있는 가

용성과 준비성(Aircraft Affordability and

Readiness) 확보를 중요시한다.

본 논문은 전투기 기체에 발생한 전투손상의

평가 및 수리설계와 처리절차를 연구한 결과이

다. 또한 사례연구로서 전투손상 수리(ABDR,

Aircraft Battle Damage Repair) 기술을 적용하여

F-15 전방동체 하부 ECS 베이의 손상을 수리설

계하고, 수리한 구조에 대해 구조건전성을 평가

한 내용이다. 이를 통해 일반적인 ABDR의 개념
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을 소개하는 동시에, 실제 전투손상이 발생했을

경우 이의 적용 방안을 제시하고자 한다.

II. 본 론

2.1 전투손상 평가 및 수리 절차

베트남전이래로 연합국과 미군은 최소한 24시

간 안에 손상된 항공기의 50%를 전투에 복귀시

킬 수 있는 ABDR 프로그램이 필요하다고 판단

하고 있다. ABDR의 목표는 손상 항공기를 수리

하여 항공기를 신속히 전장으로 돌려보내거나,

야전 수리능력을 초과하는 손상 항공기를 후방기

지로 일회비행하게 하는데 있다[1].

ABDR 능력은 단순성, 신속성, 적절한 자원 활

용성이 요구되며, 때때로 평시 수리와는 크게 다

른 기술이 적용된다. 성공적인 전투손상 수리를

위해서는 정확하고 완전하며 철저한 전투손상 접

근이 이루어져야하므로 손상을 정확하게 평가할

수 있는 손상 평가자(Damage Assessor)가 필요

하며, 전투손상 기술 지시서를 포함한 항공기의

관련 시스템에 대해 충분한 지식을 갖추어야 한

다.

먼저 ABDR은 선별법(Triage)에 따라 수리가능

한 항공기인지 ABDR 기술로 수리될 수 없는 항

공기인지 결정한다. 수리할 경우 기본적인 수리

절차 및 수리방법을 제시하는 지침이 TO

(Technical Order) 1-1H-39[2]이다. 이 TO는 대부

분의 기체에 공통되는 일반적인 손상수리를 다루

고 있으므로 이의 범위를 초과하는 손상의 경우

ABDR 엔지니어에게 문의하거나 대상 기체에 한

정된 상세 TO(Specific TO), 또는 관련 일반 TO

를 참고해야 한다. 본 논문의 사례연구에 해당하

는 F-15의 상세 TO는 BTO-KS1F-15K-39[3]이다.

본격적인 전투손상 수리를 위해 먼저 이루어

져야 할 일은 손상을 입은 부재가 어떤 역할을

담당하며 손상규모가 어느 정도인지 파악하는 것

이다. TO 1-1H-39에서는 항공기의 하중을 담당

하는 구조를 그 역할에 따라 몇 가지로 분류하고

있다.

∙분류 Ⅰ : Primary Structure

∙분류 Ⅱ : Secondary Structure

∙분류 Ⅲ : Nonessential Structure

∙분류 Ⅳ : Essential for other than

Structural Requirement

∙분류 Ⅴ : Essential Nonrepairable Structure

분류 I에서 III으로 갈수록 전달하는 하중이 작

고 따라서 구조 건전성에 미치는 영향이 감소한

그림 1. 기체 전투손상 평가 및 수리절차

다고 볼 수 있다. 분류 IV와 V는 구조재가 아닌

시스템 구성품이거나 수리불가능한 부재들이다.

또다른 분류는 손상등급 A, B, C, E이며, 이는

부재가 입은 손상의 규모에 따라 나뉘어진다. 기

본적으로 손상 등급은 정해진 최대 손상 크기를

갖고 있다. 즉, 등급 A는 수리가 여의치 않을 때,

수리하지 않는 대신 정해진 비행제한(Flight

Restriction)을 갖고 비행할 수 있는 손상 크기로

정의된다. 등급 B는 ABDR를 사용하여 수리 가

능한 손상 크기이며, 등급 C는 수리도 하지않고

비행제한도 없이 비행할 수 있을 정도의 작은 손

상 크기를 갖는다. 등급 E는 손상크기가 ABDR

의 범위를 넘어서서 엔지니어의 도움이 필요한

등급이다.

∙등급 A : Degraded Capability

∙등급 B : Repairable Damage

∙등급 C : Acceptable Damage

∙등급 E : Engineering Disposition

손상의 분류와 등급이 정해지면, 그에 해당하

는 수리절차를 기준으로 하여 평가자가 작업지침

을 작성하며, 이 지침에 따라 ABDR 기술자

(Technician)는 평가자 및 엔지니어와 상의하여

수리작업을 수행한다. 미공군의 경우 손상내용과

작업지침으로 AFTO Form 97과 97A를 사용하여

작성하며, 수리가 완료되면 기체의 생존성 자료

를 수집/관리하는 SURVIAC(Survivability/

Vulnerability Information Analysis Center)으로

제출하여 이력을 관리하게 되어 있다. 전투손상

수리는 한시적 수리이기 때문에 사후조치로 구조

건전성을 평가하여야 하며, 그 결과에 따라 영구

수리 시점을 결정하게 된다. 이와 같은 전투손상

처리절차를 그림 1에 정리하였다.

2.2 ECS 베이 전투손상 수리설계

2.2.1 손상위치 및 크기 파악

2.1의 일반적인 전투손상 처리절차를 구체적으

로 보이기 위해, 사례연구로서 F-15 전방동체
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그림 2. F-15 ECS 베이 전투손상 형상

그림 3. 손상위치와 크기 측정 결과

ECS 베이 우측 하단부 손상을 가정하였다. 손상

부위는 FS389∼FS408 사이의 스킨 세 곳과, 스킨

내부의 포머(Former) 및 론저론(Longeron)이며,

이를 위해 그림 2와 같이 스크랩된 예전 F-15C

기체에 손상을 모사하였다.

손상된 부재의 개수와 손상정도를 눈으로 파

악한 후에는, 펜과 자를 사용하여 정확한 위치와

치수를 측정, 표시하였다. 측정시에는 우그러진

스킨과 포머 플랜지, 손상영역에 포함된 패스너

들이 모두 고려될 수 있도록 컷아웃 크기를 정하

였으며, 패스너 수리도 감안할 수 있게 손상 주

변의 패스너 치수도 모두 표시하였다. 그림 3은

손상 형태에 따른 컷아웃 위치를 나타내고 있다.

2.2.2 스킨 수리 설계

제한된 지면관계상 FS389, FS402의 손상 수리

설계를 위주로 설명한다. KS1F-15K-39 TO에서는

F-15K의 기체를 구조영역으로 나누어 놓고 번호

를 붙여 놓았다. 그림 4에서 타원으로 표시한 부

분을 보면 ECS 베이는 전방동체 영역 6에 해당

한다. 그 다음 단계로 FS389∼402 위치의 우측면

스킨을 상세하게 찾아들어가면 최종적인 손상 위

치가 그림 5의 Area B, C 부위로, 이는 구조 분

류 CAT I에 해당한다. 또한 찢어진 스킨 길이가

6.5“로 측정되었으므로 손상 등급 A, C의 최대

그림 4. F-15K ABDR 구조영역 구분

그림 5. 구조분류와 손상등급

그림 6. ECS 베이 스킨 수리설계 형상

크기인 3.9“, 3.6”를 초과한다. 따라서, 이 손상은

반드시 수리를 수행한 후 다시 비행이 가능한 등

급 B에 해당한다.

수리 작업은 손상 컷아웃, 패치 및 필러 선정

및 제작, 패스너 선정, 패스너 패턴(레이아웃) 설

계, 패치/패스너 설치, 실링/표면처리 등후처리

작업으로 크게 나눌 수 있으며, 수리설계 형상을

그림 6에 보였다. 맨 바깥쪽 직사각형 실선이 스

킨 패치이며, 안쪽 원들은 패스너레이아웃을 나

타낸다.

일반 수리와는 다른 전투손상 수리개념이 적

용된 부분을 몇가지 설명하면 다음과 같다. 먼저



108 김종헌․주영식 韓國航空宇宙學會誌

손상된 위치가 FS396∼FS402의 하부 론저론에

걸친 스킨과 FS389∼FS396의 포머에 걸친 스킨

두 군데인데 각각의 손상에 대해 별개의 패치를

제작하여 수리할 수도 있으나, 두 손상간의 거리

가 크지 않으므로 빠른 수리를 위해 두 손상을

모두 포함하는 하나의 큰 패치로 수리한다. 또한

패치 형상도 컷아웃 외곽선을 따라가는 것이 아

니라 단순한 직사각형 형태로 하며, 손상을 모두

포함하도록 넉넉한 크기로 제작한다.

패치와 필러는 되도록 스킨과 같은 재질을 사

용하는 것이 좋지만, 창정비처럼 항상 원하는 재

질이 준비되어 있는 것은 아니다. ABDR의 목적

으로 운용되는 트레일러에는 일반적으로 전투손

상 수리용으로 갖추고 있는 재질과 패스너, 도구

등 하드웨어 리스트가 정해져 있으며, 이중에서

모재와 가장 가까운 재질을 사용해야 한다. TO

에서 서로 다른 재질간의 등가 두께 비율을 찾을

수 있으며, 본 사례의 경우 Al2024-T62 대신에

같은 두께의 Al7075-T6 재질을 사용하였다.

패스너의 경우 특이한 경우가 아닌 이상 대부

분 체리맥스(Cherrymax)나 상대적으로 큰 하중

을 받는 경우 조-볼트(Jo-Bolt)로 선택한다. 둘다

블라인드 리벳 또는 볼트로서 신속하고 간편한

체결이 가능하다는 장점이 있으며, 이는 빠른 수

리를 통해 항공기를 다시 전장에 내보내야하는

ABDR의 목적에 부응한다.

2.2.3 론저론 수리 설계

론저론 손상은 그림 7에 보인 것처럼 ECS 베

이 도어와 연결되는 패스너 홀 주위가 긁힌 손상

과, 그 위의 스킨 손상에 연결되는 파인 손상 두

가지로서, 둘다 하부 플랜지에 해당한다.

손상부위의 구조분류를 TO에서 찾아보면 구조

분류 V, 즉 수리가 불가능하고 오직 교체만 가능

한 부재임을 알 수 있다. 이는 론저론이 항공기

그림 7. 론저론 손상 형상

동체의 주하중을 전달하는 Primary Structure중

하나이므로 그러하다. 또한, F-15 Specific TO에

서는 일부 구조재를 Safety of Structure(SOF)로

분류하고 있으며, 이는 비행 안전성과 직결된다

하여 설계나 수리시 보수적인 접근을 요구하고

있는데 론저론이 이에 포함되고 있다.

이 사례의 경우는 손상 크기가 작기 때문에

등급 A, 즉 비행제한이 있는 비행은 가능하며,

따라서 TO를 엄밀히 적용한다면 이 기체는 수평

비행(Level Flight) 정도만을 허용하여 정밀수리

를 위한 후방기지로 돌려보내든지 그렇지않으면

폐기해야 한다. 그러나, ABDR TO는 전시라는

특수성을 고려하여 필수적인 법규가 아닌 손상

평가자를 위한 가이드라인으로 기능하며, 따라서

좀더 보수적인 설계접근과 가용한 비행안전성 확

인을 동원하여 기체를 다시 전장으로 투입할 수

도 있다. 여기서는 후자를 통해 경우에 따라 TO

를 넘어선 수리가 가능함을 보였다.

그림 6에서 수리한 스킨 패치가 론저론 손상

부위도 함께 커버하게 되므로, 수리형상은 그림

8처럼 스킨 패치위에 별도로 론저론 스트랩을 덧

대는 것으로 하였다. 기존에 있던 패스너 홀은활

용하여 조-볼트로 체결하였으며, 2.2.2의 스킨

그림 8. 론저론 수리설계 형상과 A-A, B-B 단면
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손상 수리시 패피 제작에 사용하였던 시트의 남

은 부분을 활용하였다.

론저론 바로 아래 부분이 ECS 베이 도어와 만

나기 때문에 여기는 패치나 스트랩을 댈 수가 없

다. 따라서, 론저론 스트랩은 도어 바로 윗지점에

서 시작하며 이런 약점이 강도상에 어떤 영향을

미칠지가 강도계산시 중요 포인트가 된다.

2.2.4 포머 수리 설계

그림 9는 그림 6 중앙의 FS396 포머 손상에

대한 수리설계 결과를 보인 것이다. 일반적인 내

용은 2.2.2 스킨 수리 설계와 동일하다. 단, 포머

와 같은 앵글 수리의 경우 일반적인 수리에서는

동체의 외곽면을 따라 곡면 형상의 앵글을 제작

하지만, 전투손상 수리시에는 L 앵글같이 압출된

직선형의 앵글에 노치를 제작하여 사용한다. 또

한, 앵글의 길이를 리벳 2개 정도 연장하여 스킨

패치의 가장자리와 일치하지 않도록 한다.

이상과 같은 수리설계가 모두 끝나면 항공기

및 손상에 대한 정보와 수리절차를 그림 10과 같

은 AFTO Form 97, 97A에 정리하며, 작업완료

후 관련기관에 보고하게 된다.

그림 9. 포머 수리설계 형상과 B-B 단면

그림 10. 포머 수리설계 Form 97A(일부)

2.3 수리설계구조 건전성 평가

2.3.1 론저론 현장 평가

기본적으로 수리구조의 건전성 평가는 전투손

상 수리 개념에 포함되지 않지만, 2.2.3에서 언급

한 것처럼 론저론 수리는 TO를 넘어선 범위이기

때문에 수리구조가 항공기 비행안전에 얼마나 영

향을 미칠지 확인하는 과정이 반드시 필요하며,

이후 기체를 전장으로 다시 돌려보낼 수 있다.

확인방법은 기본적으로 수리구조가 블루프린트

설계도와 비교하여 충분한 강도를 확보했는지 검

사하는 것이며, 그에 따라 수리된 론저론 단면이

요구하중을 충분히 전달할 수 있는지 판단할 수

있다.

전투상황을 고려하여 평가에 사용할 도구는

하중 추출을 위한 응력보고서[4], 물성치 조사를

위한 MMPDS[5], 기본적인 응력계산을 위한

XSECT[6] 프로그램만을 사용하였으며, 단면형상

은 직접 측정한 길이치수로부터 2차 삼각함수를

동원하여 추정하였다.

그림 11. 론저론 단면 형상 추정

그림 12. 손상위치 론저론 내부하중 추출
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응력보고서는 그림 12와 같은 형태로 되어 있

으며, 여기서 상하 플랜지의 하중을 더하여 전체

축하중 값을 계산할 수 있다. 그림과 같이 손상

위치 FS402에 해당하는 상하 플랜지(캡) 로드 요

소 번호는 각각 10과 4이며, FS402에 가까운 절

점 번호는 12와 5가 된다. 이를 그림 하단의 하

중값에서 찾으면 인장력보다 압축력이 더 큰 값

을 나타내며, 그 값은 각각 -69,133 lbs와 -21,161

lbs이다. 이 값을 더한 -90,294 lbs가 손상 위치에

서 론저론이 받는 최종 하중이 된다.

최대 하중이 압축력이기 때문에, 폭에 비해 길

이가 상대적으로 매우 긴 론저론 구조의 특성상

국부좌굴(Crippling) 안전성도 무시할 수 없다.

따라서, 수리구조의 안전성은 국부좌굴 안전율과

전체 축하중 안전율을 블루프린트의 안전율과 비

교하여 판단하였다.

그림 13과 14는 XSECT 프로그램을 사용하여

응력해석을 실시한 과정과 결과를 보여준다. 현

장평가는 여러가지 근사가 포함되기 때문에 약간

의 (-) 안전율 절대값은 크게 중요하지 않으며,

수리구조와 블루프린트간의 상대적인 비교가 중

요하다. 해석결과 그림 14와 같이 수리구조의 총

하중과 국부좌굴 안전율이 모두 블루프린트 값을

넘어섰으며, 따라서 수리설계가 손상된 론저론의

강도를 충분히 회복했다고 판단할 수 있다.

손상된 론저론 위치는 FS396∼FS402이지만,

F-15 론저론 형상을 살펴보면 앞쪽으로 오면서

FS376 위치에서 위쪽 플랜지가 없는 단면형상이

되고 하중도 가장 큰 값을 받게 됨을 조사할 수

있다. 이에 따라 ECS 베이를 지탱하는 론저론중

가장 약한 지점(Weak Link)은 FS376 위치라고

그림 13. 수리구조 론저론/스킨 물성치/단면 입력

표 1. 수리구조 강도 평가

안전율
블루프린트

(FS402:DL)

블루프린트

(FS376:WL)

수리구조

(FS402:DL)

총 축하중 0.06 0.11
0.13

(Max.)

플랜지(OTBD)

국부좌굴
-0.06 0.00

0.02

(Max.)

플랜지(INBD)

국부좌굴
-0.04

-0.17

(Critical)

0.01

(Max.)

DL : Damage Location, WL : Weak Link

그림 14. 응력해석 결과

볼 수 있다. 따라서, 손상위치 외에 Weak Link

위치에서도 같은 방법으로 강도평가를 하였다.

수리구조의 안전율이 블루프린트의 안전율보다

커야 함과 동시에, 수리구조의 FS402 위치의 안

전율이 FS376 위치의 안전율보다 크다면 FS376

이 여전히 Weak Link가 되므로 수리한 위치가

상대적으로 Critical한 지점은 아니라고 볼 수 있

다. 이 두가지 조건이 만족된다면 수리구조가 충

분한 비행안전성을 갖고있다고 판단할 수 있을

것이다. 결과를 표 1에 정리하였으며, 의도대로

잘 이루어졌음을 확인할 수 있다.

2.3.2 수리구조 사후 평가

2.2와 2.3.1에서 실시한 수리설계는 전시 가용

성 확보를 위한 한시적 수리이기 때문에 영구적

으로 활용할 수는 없다. 따라서 장기에 걸친 구

조 건전성은 사후 별도로 평가하여야 하며, 그

결과에 따라 종전후 다시 분해하거나 개조를 거
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쳐 영구수리 설계작업을 거치게 된다.

2.2.1~2.2.4 각각의 수리설계에 대해 도면과 유

한요소모델, 응력보고서와 JOINTGAP,

JOINTPAT, XSECT, SSA, LifeWorks[6],

StressCheck[7] 등 각종 해석 도구를 동원하여 정

적 및 피로 하중하의 상세한 구조해석을 실시하

였으며, 손상부위를 중심으로 강도와 응력, 피로

수명을 계산하여 영구수리 시점을 결정하였다.

그림 15~19는 그중 한 예로 론저론 수리에 대

한 피로수명 건전성 평가를 보인 것이며, 2.3.1에

서 수행한 것과는 달리 그림 15와 같은 유한요소

모델로부터 MSC.Nastran[8] 정적해석을 통해 론

저론 내부하중을 계산한다. 그림 16의 SSA 모델

링을 통해 가장 취약한 패스너와 부재를 찾을 수

있으며, 이 모델링 형상은 그림 8의 론저론 A-A

단면과 부합한다. 그림 17과 같이 Critical 패스너

위치가 확인되면 그림 18처럼 StressCheck 해석

을 통해 균열성장 응력구배(Stress Gradient)를

얻을 수 있으며, 이를 LifeWorks와 같은 피로해

석 도구에 입력하여 그림 19와 같은 피로수명을

예측할 수 있다. 이와 같은 결과를 각 수리구조

에 대해 표 2에 정리하였다.

영구수리 시점의 기준을 기계획 창정비(PDM,

Programmed Depot Maintenance) 주기로 하면,

F-15K의 PDM 주기는 하루 한 시간의 비행시간

을 가정할 때 (1 hr/day)*(5 days/week)*(52

weeks/yr)*(6 yrs) = 1,560 hrs가 되며, F-15K의

피로강도 설계기준인 Scatter Factor 4를 적용하

면 1,560*4 = 6,240 hrs가 된다. 표 2의 결과를

볼 때 이 시간은 충분히 만족하는 것으로 확인되

며, 따라서 영구수리는 기체의 분해와 조립이 실

시되는 PDM때 함께 수행하는 것으로 결정할 수

있다.

그림 15. F-15K 전방동체 유한요소모델과

손상된 ECS 베이위치

표 2. 수리구조 예측 피로수명

피로수명(hrs)
Crack

Growth

Crack

Initiation

Total

Life

스킨 컷아웃 93,000 15,000 108,000

스킨 패치 N/A 20,000 >20,000

포머 N/A inf inf

론저론위 스킨 inf 184,000 inf

그림 16. 론저론 수리설계 SSA 모델링(일부)

그림 17. Critical 패스너 홀 위치

그림 18. Critical 패스너 홀 주위 FEA
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그림 19. Critical 패스너 홀 피로수명 계산

III. 결 론

전투기 기체에 발생한 전투손상 평가 및 수리

설계와 처리절차를 소개하였다. 사례연구로서

F-15 ECS 베이의 전투손상에 대해 ABDR 기술

을 적용하여 수리설계한 결과와 특징을 정리하였

다. 수리설계 구조를 대상으로 구조 건전성을 평

가하였으며, PDM때까지 비행안전에 문제가 없

음을 확인하였다.

실제 전투손상 수리시에는 여러가지 고려하고

판단해야할 사항들이 존재한다. TO는 매우 일반

적인 기준만을 제시할 뿐, 전시라는 급박한 상황

과 부족한 수리 자원과 도구, 수많은 종류의 손

상이 발생할 가능성 등을 생각할 때 TO외에 손

상 평가자, 기술자, 엔지니어의 경험과 직관도 함

께 중요하다. 이는 체계적인 전투손상 데이터 축

적과 이 데이터베이스를 관리하는 시스템이 있음

으로 가능하다.

그러나, 기본적으로는 이와 같은 전투손상 수

리와 평가기술이 향후 F-15K의 작전수행중에 발

생할 수 있는 전투손상뿐 아니라 다른 기종에도

응용되며, 우리나라의 전투상황에 알맞게 수리개

념 및 기법을 향상시켜 고유의 전투손상 수리기

술을 확립할 수 있을 것으로 기대한다.
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