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1. 서 론
복합재는 재료의 기계적, 화학적, 물리적 특성상 비강도, 비강성

이 매우 크며, 현재 설계에 적용되는 타 재료에 비해 우수한 성질을 

많이 가지고 있다. 따라서 항공, 우주, 방산, 의료 및 첨단 산업등에 

매우 다양한 분야에서 효과적으로 적용되고 있다. 강하면서도 매

우 가벼운 재료로써 현재도 가장 많이 쓰이고 있는 Carbon/Epoxy 
복합재는 쉘구조의 경우 적층복합재(laminate composite)의 형태

로 가장 많이 쓰이고 있다.
원통은 빔, 튜브, 지지대, 관 등의 형태로 가장 기본적이고 많이 

적용되는 형태의 구조물이다. 굽힘과 비틀림에 강할 뿐만 아니라 

축방향의 하중에 대해서도 매우 신뢰성 있게 한다. 복합재 구조물

의 파괴에 대한 연구는 Tsai-Wu[1], Ramesh[2], Puck[3], Sih[4] 등

에 의하여 많은 연구가 수행되었다. 또한 복합재의 좌굴, 응력, 최
적화 등의 분야에 대한 연구도 많은 진전이 있었다[5-8]. 

탄소 섬유강화 복합재의 경우 열에 대한 저항성이 매우 우수하

며, 타 유리섬유 복합재에 비해 비교적 낮은 열팽창율을 가지고 

있다. 등방성 재료에 대한 열응력의 영향은 비교적 명확하고 계산

하기 쉽다. 적층복합재의 경우 열전달은 방향성 뿐만 아니라 층간

응력(inter-laminar stress)에 영향을 미치기 때문에 그 거동이 매

우 복잡하다. 이러한 복잡한 응력의 조합에 의해서 파괴가 되며 

복합재의 파괴 또한 다양한 형태로 진행된다. 즉 섬유파괴, 기지파

괴, 압축파괴, 인장(압축) 파괴, 층간분리, 전단 등 복잡한 행태로 

진행되는 파괴현상을 예측하기 위한 수치적 모델로는 Tsai-Wu, 
Tsai-Hill, Hoffman, Hashin, Puck, maximum stress, manimum 
strain[4] 등이 있다.

Journal of the Korean Society of Manufacturing Technology Engineers 32:6 (2023) 357~367

https://doi.org/10.7735/ksmte.2023.32.6.357 J. Korean Soc. Manuf. Technol. Eng.
ISSN 2508-5107(Online)

복합하중을 받는 원통형 적층복합재 구조의 파괴에 대한 열응력의 영향
조희근a,*

Effect of Thermal Stress on the Failure of Cylindrical Laminated Composite 
Structures Subjected to Combined Loads

Hee Keun Choa,*

a Department of Mechanical Engineering Education, Andong National University

ARTICLE INFO ABSTRACT
Article history:
Received 5 October 2023
Revised 17 October 2023
Accepted 23 October 2023

As the mechanical behavior of cylindrical structures subjected to complex 
loads is very complex, predicting phenomena such as displacement, stress, and 
failure is very difficult. In this study, the effect of thermal stress due to 
temperature on the failure of a laminated composite cylindrical structure, in 
which tension, bending, and torsion are applied simultaneously, was evaluated 
through FEA numerical analysis. Five types of models: Tsai-Wu, Tsai-Hill, 
Puck, Hoffman, and Hashin, were used to predict the failure of a cylindrical 
laminated composite shell structure having eight layers. The type of composite 
failures appeared very different owing to the influence of thermal stress. 
Contrary to general predictions, we confirmed that thermal stress has a positive 
effect on failure in certain combinations of layer stacking angles in the case of 
cylinders.

Keywords:
Composite
Failure
FEA(finite element analysis)
Thermal stress

* Corresponding author. Tel.: +82-54-820-5677

E-mail address: hkcho@anu.ac.kr (Hee Keun Cho).

https://crossmark.crossref.org/dialog/?doi=10.7735/ksmte.2023.32.6.357&domain=http://journal.ksmte.kr/&uri_scheme=http:&cm_version=v1.5


Hee Keun Cho

358

본 연구에서는 압축, 굽힘, 비틀림이 동시에 작용하는 원통형 적

층복합재 구조물에 대하여 온도의 상승에 따른 파괴거동의 변화를 

구명하였다. 유한요소 수치해석법을 적용하여 세가지 적층구조에 

대하여 결과를 도출하였다. 파괴의 유무를 판단하는데 있어서 가

장 많이 적용되는 대표적인 파괴이론들을 적용하였고, 그 정량적

인 결과들을 상호 비교, 검토하였다. 

2. 쉘구조의 유한요소 정식화[9,10]

2.1 유한요소 평형방정식
본 해석에 사용된 쉘요소는 8절점 적층복합재 쉘요소이며 각 절

점당 6개의 자유도를 가지고 있는 3차원 쉘요소이다. 유한요소 강

성행렬를 구성하기 위해서 가장 먼저 위치벡터에 대한 계산이 필

요하다.

  
  






  



  






 (1)

각 절점의 위치를 나타내는 식은 굽힘, 비틀림 벡터에 의해서 

결정되며 그 수치해석적인 표현은 식 (1)과 같다. 여기서  실제 

시간이 아닌 계산 순서를 나타내는 가상시간, 는 형상함수, 

는 위치좌표를 각각 나타낸다. 변위는 위치좌표의 변화를 통하여 

나타낼 수 있다.

     (2)

       (3)

식 (2)와 식 (3)은 계산 순서상의 위치를 활용하여 나타낸 변위

이다. 여기에 식 (1)의 좌표 위치를 나타내는 식을 대입하면 식 (4), 
(5)와 같이 표현된다.

  
  






  



  




  

  (4)

  
  



 
  



  



  
 (5)

여기서 회전을 나타내기 위한 각 절점의 회전벡터 는 다음과 

같다.


    

  
 (6)

3D 공간상에서 회전에 의한 위치를 정의하기 위해서는 3차원 

회전벡터를 정의할 필요가 있다. 앞에서 정의된 절점의 회전벡터 


, 

  를 사용하여, 이 두 벡터의 외적 벡터  
  을 계산한

다. 
  는 개별 노드의 3차원 회전벡터로서 

 , 
에 의해

서 정의된 평면에 수직한 벡터이다. 이러한 세 회전벡터의 관계는 

다음과 같이 정의된다.


   × 

 × 
 (7)


  

 × 
 (8)


  

  
  (9)

 , 는 회전을 나타내는 각 노드점의 단위벡터이며,  는 

각각 요소의 로컬좌표계의 단위벡터이다. 본 연구에서는 모든 해

석을 Newton-Raphson 비선형 수치해석 방법으로 계산 하였다. 
비선형 수치해석 방법중의 하나인 Total Lagrangian 정식화 방법

에 의해서 유한요소 수치해석 평형방정식을 구성하였다. 이 Total 
Lagrangian 정식화 방법에 의한 변위 식은 다음과 같다. 

  
  




  



  



  
   

   (10)

비선형 해석에서는 각 단계별 새롭게 계산되는 물리량(변위, 응
력, 위치 등)은 기본적으로 위치와 회전벡터에 의해서 계산된다. 
각 노드의 단계별 회전벡터의 정의는 다음과 같다.

  
  

 


 
  

 (11)

변위를 미분하면 변형율이 되며, 쉘요소 내부의 자연좌표계에 

  에 대한 변위의 미분량은 식 (12)로 표현된다.















 

 
  















   

 
 

   
 

 
    

 
 

















(12)

Fig. 1 Laminate eight-node shell element[7]
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여기서 

 
  




 
   

  




 
 (13)

쉘요소의 Hook’s law는   
′  와 같이 표현되며, 

여기서 재료강성 행렬 
′  는 식 (14)와 같다.


′ 











 

      
 

      

     
 

      

     
 

     
 

(14)

여기서 복합재의 경우 각각의 항에 대한 상세한 계산식은 아래

와 같다.

   


  

   


    

       
      

       
       

    

    
    

(15)

개별적인 레이어의 적층 각 (섬유의 방향)  에 의해 강성이 변

하며, 식 (15)에서   cos ,   sin  이다. 재료의 강성을 

나타내는   는 종탄성계수( ), 횡탄성계수( ) 그리고  포와송비

()로 식 (16)과 같이 나타낼 수 있다. 의 각각의 성분은 다음과 

같다.

 


  



 






  

  

  

(16)

여기서   는 전단계수(shear factor)이다. 요소내의 국부(자

연)좌표계   에서 계산된 강성을 전체좌표계   로 

변환하는 변환 행렬식은 다음과 같다.

    
′    (17)

여기서  는 좌표 회전변환 행렬이다. 복합재의 prepreg는 

강화섬유와 기지재로 구성되어 있기 때문에 열전달 계수도 방향에 

따른 방향성을 가지고 있다. 뿐만 아니라 열팽창 계수도 방향성을 

가지고 있으며 온도의 변화에 따른 열응력은 다음과 같은 식으로 

나타낼 수 있다[11,12,13]. 





























  









  

 

  
 

  
 

  
 














(18)

여기서 는 온도의 변화, 는 열팽창계수이다. 복합재의 방

향에 따른 개별적인 열팽창 계수의 표현은 다음과 같다. 


  

 
 

  
 




  

 
  

 


(19)

유한요소 수치해석에서 열응력은 온도의 변화에 따른 하중에 

의해서 발생하며 열응력을 발생시키는 하중의 계산은 식 (20)과 

같다. 

 


 (20)

여기서 는 열응력, 는 등가하중,  는 변위-변형율 전환 

행렬이다. 최종적으로 적층복합재 해석을 위한 Newton-Raphson 
비선형 유한요소해석 평형방정식은 다음과 같다. 각 수식의 행렬

에 대한 구체적인 구성식은 참고문헌[9,10]에서 확인할 수 있다. 
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2.2 복합재 파괴[4]

복합재의 파괴는 등방성재료에 비해서 매우 다양한 형태로 나타

나며 그 과정도 복잡하다. 등방성 재료의 경우 가장 많이 적용되는 

파괴이론은 전단변형에너지 이론, 최대전단응력이론, 최대 주응력 

이론 등이다. 이방성 복합재의 파괴이론도 이러한 등방성재료의 파

괴이론에 기반을 두고 있다. 복합재는 강화재와 기지재의 접촉면, 
상호작용, 개별적인강도 등에 의해서 파괴유무를 결정한다. 또한 섬

유강화 복합재는 소성변형을 정의하지 않고 파괴유무만 판단한다.

i) Tsai-Wu 파괴이론 

이 이론은 복합재의 파괴에 가장 일반적으로 많이 적용되는 파

괴이론이며, 기본적으로 압축과 인장의 파괴강도를 조합하여 전체 

파괴를 평가한다. 횡방향, 종방향, 전단강도를 기준으로 하여 각 

응력 성분의 정량적인 값을 비교하여 평가한다. 파괴함수 는 다

음과 같다. 이 함수가 1보다 크면 파괴를 나타낸다. 

 














































 



 



 

(22)

여기서 는 longitudinal  는 lateral 방향을 나타낸다.
 는 각각 인장과 압축,   는 전단강도를 나타낸다.

ii) Tsai-Hill 파괴이론

전단변형에너지를 파괴의 주요 인자라고 가정하고 복합재의 파

괴를 판단하는 이론이다. 등방성 재료의 von Mises 파괴이론의 

확장이며 수식적인 표현은 식 (23)과 같다.


  

  
 

  
 

 
  

(23)

여기서     은 전단 파괴강도를 의미하며     는 식 

(24)와 같이 표현된다.

  






 

 






 

  






 

(24)

iii) Hoffman 파괴이론

일반적으로 취성재료는 전단응력보다는 주응력이 파괴에 주된 

역할을 한다. Hoffman 이론은 특히 취성특성을 나타내는 복합재

의 파괴를 예측하는데 유효하다. 연성재료의 파괴를 예측하는데는 

신중한 고려가 필요하다.
파괴하는 파면이 주응력 면에서 발생하며 전단에 의한 소성거동

이 매우 작을 때 가장 유효하게 적용할 수 있는 이론이다.

 
































   









(25)

여기서   는 식 (26)과 같다.

  

  

  

(26)

iv) Hashin 파괴이론

단섬유(단일방향) 복합재 파괴를 예측하는데 유용하게 적용되는 

파괴이론이다. 인장 및 압축 등 다양한 경우에 대해서 파괴 식이 

제시되었다[4]. 인장을 받고 있는 복합재의 3차원 파괴식은 다음과 

같다.

  
 




 


  

  (27)

여기서 는 longitudinal 방향의 인장강도이며,   는 전단강

도를 나타낸다.
 
v) Puck 파괴이론[3,4]

Puck 이론은 오래된 전통적인 파괴이론이다. 섬유의 길이방향 

하중에 의한 파괴 및 횡방향과 전단하중에 의한 기지재의 파괴를 

고려한다. 섬유방향의 파괴는 최대응력 파괴이론과 동일하며 다음

의 수식으로 표현된다.
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 (28)

여기서 는 종방향의 인장 및 압축 파괴강도를 나타낸다.기지

재의 파괴는 다음의 식으로 표현된다.

 




 
 


 


 

  (29)

최종적으로 파괴의 판단여부는   max  으로 결정

한다. 여기에 제시된 5가지의 파괴이론에 대하여 본 해석결과를 

상호 비교 검토하였다. 복합재의 파괴는 다양하고 복잡한 형태로 

나타나므로 한가지 파괴이론에 집중하면 설계에 신뢰성이 떨어진

다. 따라서 다양한 파괴이론을 검토함으로써 보다 신뢰성 있는 설

계가 가능하다.

3. Laminate 원통 모델  
3.1 해석모델 및 물성치

원형단면 빔, 배관, 및 기타 압력 용기 등으로 많이 사용되는 원통형 

구조물을은 그 구조적 성능을 극대화하기 위하여 적층 복합재로 

많이 설계한다. 이때 원통형의 비틀림을 방지하기 위하여 대칭구조 

적층을 하는 것이 일반적이다. 본 해석 모델의 형상은 Fig. 2와 

같다. 재료는 Carbon/Epoxy 일방향 prepreg이며 이것을 8레이어 

적층하여 두께를 형성한다. 각층의 두께는 0.2 mm 이며 총 두께는 

1.6 mm 이다. 원통의 지름은 203.2 mm, 길이도 203.2 mm이다. 
이 원통의 한쪽 끝은 고정되어있고 반대쪽 끝 원형 라인에 3종류의 

힘이 작용한다. 압축력 F = 1.5e5 N, 비틀림토크 Mz = 1.e7 N·mm, 
굽힘모멘트 Mx = 1.e7 N·mm 가 각각 작용하고 있다. 3종류의 복합

하중이 작용하므로 거동 및 전단, 수직, 비틀림 응력 등이 복잡하게 

발생한다.

적층 레이업은 Case I: [90/60/-60/0]S, Case II: [90/45/-45/0]S, 
Case III: [90/0/90/0]S, 로 3가지 경우에 대해서 해석을 수행한다. 
이 적층복합재 원통 구조물에 대하여 온도에 의한 열응력이 복합

재의 파괴에 미치는 영향을 정량적으로 규명한다. 온도에 의한 열

응력이 발생하지 않는 기준온도를 22℃로 정하였고, 22℃와 열응

력이 발생하는 100℃, 200℃에서 각각 해석하여 결과를 비교 검토

하였다. 
Fig. 3은 해석을 위한 유한요소 모델이며 파이버의 각도가 00일

때의 파이버의 방향을 함께 나타냈다. 복합하중을 받는 복합재 구

조물에 대하여 열응력이 복합재의 파괴에 미치는 영향의 크기는 

Fig. 2 Laminate composite cylinder

(a) (b)

Fig. 3 FEA model (a) and fiber direction (b)

Table 1 Material properties of UD prepreg
Properties C/E prepreg

Density (kg/mm3) 1.48e-6

C.T.E (, m/m℃) -4.7e-7

C.T.E ( , m/m℃) 3.e-5

C.T.E (, m/m℃) 3.e-5

E11 (MPa) 1.21e+5
E22 (MPa) 8.6e+3
E33 (MPa) 8.6e+3

 0.27

 0.4

 0.27

G12 (MPa) 4.7e+3
G23 (MPa) 3.1e+3
G13 (MPa) 4.7e+3
T1 (MPa) 2.231e+3
T2 (MPa) 29
T3 (MPa) 29
C1 (MPa) -1.082e+3
C2 (MPa) -100
C3 (MPa) -100
S12 (MPa) 60
S23 (MPa) 32
S13 (MPa) 60
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전적으로 열팽창계수에 의해서 결정된다. 해석에 사용된 재료는 

C/E prepreg이며 이 재료의 물성치는 Table 1에 나타냈다. 또한 

복합재의 파괴를 평가하기 위해서는 재료의 압축강도, 인장강도, 
전단강도, 탄성계수 등의 정보가 필요하다. Table 1에서 T는 인장

강도, C는 압축강도, S는 전단강도를 각각 나타낸다. 적용된 C/E 
prepreg의 열팽창계수는 방향성을 가지며 각 방향에 대하여 각각 

     
 ,      

 ,

     
  이다.

Fig. 4는 Case I: [90/60/-60/0]S, Case II: [90/45/-45/0]S, 
Case III: [90/0/90/0]S 각각의 경우에 대하여 전체 두께에 대하여 

탄성계수의 각도에 대한 변화를 나타낸다. Case II의 레이업은 준

등방성 이므로 각도에 상관없이 탄성계수가 일정한 값이다. 적층 

구조는 적층하는 각도에 따라서 재료의 탄성계수가 변하여 열팽창 

계수도 크게 영향을 받는다. 해석에 적용된 레이업은 일반적으로 

많이 적용되는 값이다. 
이 모델에 대하여 복합재의 파괴에 미치는 열응력의 영향을 검

토하였다. 이때 복합재의 파괴를 판단하는 기준으로는 2.2절에서 

제시한 Tsai-Wu, Tsai-Hill, Hoffman, Hashin, Puck 등 5가지 

이론을 적용하였다. 동일한 응력 및 변형율에 대하여 각 파괴이론

에 따라 복합재의 파괴유무 혹은 값이 서로 상이하므로 다양한 기

준에 의해서 평가하는 것이 보다 신뢰성 있는 설계를 위하여 반드

시 필요하다.

3.2 해석 결과
3가지 종류의 레이업(Case I: [90/60/-60/0]S, Case II: 

[90/45/-45/0]S, Case III: [90/0/90/0]S)에 대하여 22℃, 100℃, 
200℃에서 각각 해석하여 총 9가지 경우에 대하여 해석을 수행하

여 복합재의 파괴에 미치는 영향을 분석하였다. 복합재의 파괴유

무와 정도를 평가하는데는 여러 가지 함수와 값들이 사용되지만 

본 연구에서는 IRF(inverse reserve factor)를 사용하였다. IRF는 

적용 하중에 대한 파괴하중의 비로 정의된다. 즉 이 값이 1보다 

크면 복합재라 파괴되는 것을 의미하며 1보다 작으면 안전한 것을 

의미한다. 또한 복합재의 파괴 정도도 이 값의 크기에 비례한다. 
IRF의 정의는 다음과 같다.

  
  (30)

3가지 레이업에 대해서 복합재 파괴의 IRF 지수를 계산하였다. 
IRF 지수는 레이업의 각 레이어 별로 지수가 전부 틀리다. 따라서 

레이업의 가장 취약한 부분인 최외곽 레이어에 대해서 결과를 검

토한다. [90/60/-60/0]S 의 경우 최외곽 레이어의 22℃ 일 때 IRF 
지수는 약 1.68로 계산되었다. 100℃ 일 때는 1.05, 200℃ 일 때는 

0.72로 나타났다. 온도가 상승할수록 IRF의 지수가 감소하는 현상

이 나타났다. 일반적으로 구속된 구조물의 경우 열팽창에 의해서 

응력이 증가한다. 하지만 본 모델 및 경계조건의 경우에서는 열응

력이 오히려 내부의 응력을 완화 시켜서 파괴의 정도를 나타내는 

지수가 오히려 감소하였다. 즉 파괴지수가 200℃인 경우 22℃에 

비해서 약 57% 정도 감소하였다. 
이러한 결과로 유추해 볼 때 다양한 복합하중을 받고있는 끝단

(a) [90/60/-60/0]S

(b) [90/45/- 45/0]S

(c) [90/0/90/0]S 

Fig. 4 Laminate layup modulus
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고정 원통형 적층복합재의 경우 열팽창이 오히려 내부응력을 완화

하는 기능을 한다는 것을 알 수 있다. 원통의 적층 레이업이 대칭이

기 때문에 구조는 중립면을 기준으로 인장과 압축을 받는다. 따라

서 최외곽 레이어의 경우 최대 인장(압축)응력을 받으므로 가장 

취약한 영역이 된다. Fig. 5는 Tsai-Wu 이론을 적용하여 계산한 

각 온도에 따른 IRF contour이다.
그림에서 나타난 바와 같이 온도에 따라서 IRF의 지수가 급격히 

감소하는 것을 알 수 있다. IRF 지수는 각 레이어마다 전부 상이하

다. Fig. 2의 A 점(가운데 중앙)에서 측정한, 두께에 따른 IRF지수

의 변화를 Fig. 6, 9, 11에 각각 나타내었다. IRF를 계산함에 있어

서 5가지 파괴 기준(Tsai-Wu, Tsai-Hill, Hoffman, Hashin, 

(a) 22℃

(b) 100℃

(c) 200℃

Fig. 5 Composite failure IRF contour of Case I layup [90/60/- 
60/0]S at point 

(a) 22℃

(b) 100℃

(c) 200℃
Fig. 6 Composite failure IRF profile through thickness of Case 

I layup [90/60/-60/0]S at point A 
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Puck)을 사용하였다. 전반적으로 Tsai-Hill 이론에 의한 지수가 가

장 높은 경향을 나타내었다. 본 연구에서 제시한 IRF contour는 

전부 Tsai-Wu 이론에 의해 계산한 값이다.
IRF의 지수는 파괴이론의 종류에 상관없이 전부 레이어의 중심

에서 가장 낮고 표면으로 갈수록 높아지는 경향이 있다. 특히 

Tsai-Hill 기준에 의한 값이 크게 나타났다. 
Fig. 2의 A지점(형상의 중앙)에서 계산한 두께에 따른 응력의 

변화를 Fig. 7에 나타내었다. A지점에서는 x 방향의 응력성분이 

두께의 중양부분에서 높게 나타난다.
Fig. 8은 Case II 레이업 [90/45/-45/0]S, 에 대하여, Tsai-Wu 

파괴이론에 의한 온도에 따른 IRF 파괴지수를 나타낸 것이다. 앞의 

(a) 22℃

(b) 100℃

(c) 200℃

Fig. 7 Stress variation through thickness of Case I layup [90/ 
60/-60/0]S at point A 

(a) 22℃

(b) 100℃

(c) 200℃
Fig. 8 Composite failure IRF contour of Case II layup [90/45 

/-45/0]S
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경우와 마찬가지로 최외곽 레이어의 파괴 결과이다. 이 경우는 Case 
I: [90/60/-60/0]S 에 비해서 상대적으로 IRF 지수가 높게 형성되었

으므로 파괴 현상이 심하다는 것을 알 수 있다. Case II의 경우도 

온도의 상승에 따라서 IRF 지수가 점차 낮아지는 현상이 나타났다. 

Case I의 경우와 동일한 현상이다. 최대 IRF 지수는 22℃에서 약 

2.24, 100℃에서 1.62, 200℃에서 0.86으로 계산되었다.
Fig. 9는 각 파괴이론에 의한 각 레이어의 IRF 지수를 나타낸다. 

전단변형에너지에 기반한 Tsai-Hill 지수가 최외곽 레이어에서 가

장 높게 나타나는 경향이 있다.
Fig. 10은 Case III: [90/0/90/0]S 레이업에 대한 IRF 결과이다. 

이것도 앞에 결과와 마찬가지로 Tsai-Wu 파괴 기준에 의한 최외

곽 레이어의 IRF contour이다. 이 경우는 세 가지 제시된 레이업 

중에서 가장 높은 파괴 지수를 나타내었다. 온도 22℃에서 약 

(a) 22℃

(b) 100℃

(c) 200℃

Fig. 9 Composite failure IRF profile through thickness of Case 
II layup [90/45/-45/0]S at point A

(a) 22℃

(b) 100℃

(c) 200℃ 

Fig. 10 Composite failure IRF contour of Case III layup [90/ 
0/90/0]S at point A
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2.43, 100℃에서는 2.0, 200℃에서는 1.59로 나타났다. 3가지 경

우 모두 온도가 상승함에 따라 IRF 파괴지수가 낮아지는 것으로 

나타났다. 이 결과는 본 문제와 같은 경계조건, 모델, 재료에 대해

서 계산되는 값이며, 일반적으로 열응력이 파괴지수를 감소시킨다

는 것을 의미하지는 않는다.

Fig. 11은 Case III: [90/0/90/0]S 레이업에 대한 IRF파괴지수

를 나타낸다. Tsai-Hill 파괴지수가 각도 90도 레이어에서 특히 매

우 낮았다. 즉 전단변형에너지가 매우 작다는 것을 의미한다. 모든 

해석의 경우에 대한 전체적인 결과를 Table 2에 제시하였다. 적층 

레이업에 상관없이 온도상승에 의한 열응력이 복합재의 파괴에 긍

정적인 역할을 하는 경향을 나타내었다. 다만 그 정도의 차이는 

레이업 적층각도의 형태에 따라서 다르게 나타났다. 이 해석에서 

다양한 파괴이론을 적용하여 결과를 검토하였다. 제시한 5가지 종

류의 파괴이론 중에서 가장 적합한 것을 정량적으로 평가하는 것

은 불가능하지만 일반적인 경험과 다수의 기존 연구들을 검토할 

때[4] Tsai-Wu 이론이 가장 적합할 것으로 판단된다. Fig. 6, 9, 
11에서 제시한 IRF 그래프에서 IRF지수가 1을 넘기면 파괴되는 

것을 의미한다. IRF 지수가 전체 두께에 대해서 균등한 것은 변형

에너지가 두께에 골고루 분포되어있는 것을 의미하기 때문에 가장 

이상적인 것이라 할 수 있다. IRF의 최소, 최대 편차가 크면 파괴 

에너지의 분포가 국부적으로 커질수 있기 때문에 가급적이면 피

하는 것이 좋다. 본 해석에서는 상용소프트웨어인 ANSYS를 사

용하였다.

4. 결 론 

압축, 굽힘, 비틀림 하중을 동시에 받는 원통형 적층복합재에 대

하여 온도의 상승에 의해 발생하는 열응력이 복합재의 파괴에 미

치는 영향에 대해서 분석하였다. 일반적인 구조물에서 열응력은 

구조체의 응력상태를 더욱 악화시켜 파괴를 가속 시킨다. 그러나 

섬유강화 복합재의 경우 열팽창의 계수가 방향성을 가지고 있으며 

또한 어떠한 방향에서는 음의 열팽창 계수 특성을 가지고 있다. 
따라서 복합하중을 받는 적층복합재의 경우 열응력이 복합재의 파

괴에 정확히 어떤 영향을 미치는지 해석하지 않고서는 명확히 알 

수 없다.
본 연구에서 제시한 형상, 재료, 적층각도, 경계조건 하에서는 

열응력이 오히려 복합재의 파괴를 지연시키는 효과를 나타냈다. 

(a) 22℃

(b) 100℃

(c) 200℃

Fig. 11 Composite failure IRF profile through thickness of Case 
III layup [90/0/90/0]S at point A

Table 2 Composite failure IRF index w.r.t. temperature
Max. IRF of Tsai-Wu failure mode

(at outermost layer)
Layup 22℃ 100℃ 200℃
Case I  

[90/60/-60/0]S 1.68 1.05 0.72

Case II
[90/45/-45/0]S 2.24 1.62 0.86

Case III
[90/0/90/0]S 2.43 2.00 1.59
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이러한 긍정적인 효과는 적층각도 레이업에 따라서 차이를 보였으

나, 전체적인 경향은 동일하다. 본 연구결과는 추후 적층 복합재 

구조물의 설계에 있어서 열응력을 고려하여야 될 경우 매우 유용

한 참고자료가 될 것이며 복합재의 열응력의 영향에 대한 이해를 

높이는데 기여할 것으로 판단된다.
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