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Paper

유한요소해석을 이용한 압축 하중을 받는 오픈 홀 복합재 시편의
 점진적 손상 및 파손 분석
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Progressive Damage and Failure Analysis of Open-Hole Composite 
Specimens Under Compressive Loading Using Finite Element Analysis

Young Cheol Kim*, Geunsu Joo*, Hong-Kyu Jang*†, Jinbong Kim*, Min-Gyu Kang*, 
Woo-Kyoung Lee*, Ji Hoon Kim**

†

ABSTRACT: In this paper, a Progressive Damage and Failure Analysis (PDFA) modeling method was developed using
ABAQUS/EXPLICIT to predict in-plane damage and delamination for Open-Hole Compression (OHC) testing. The
proposed PDFA model was constructed based on Hashin criteria and cohesive behavior. The strength and stiffness of
OHC specimens with three types of stacking sequences [(45/-45/02)3]s, [(45/0/-45/90)3]s and [45/-45/0/45/-45/90/
(45/-45)2]s were compared to comprehensively evaluate the validity of the Finite Element(FE) model of PDFA. The
strength and stiffness of the OHC specimens were predicted relatively well, with less than a percentage error 10.0 %.
For the numerical simulation case for each layup, the damage initiation/evolution of OHC specimens were evaluated
for delamination and tension/compression matrix damage before and after failure.

초 록: 본 논문에서는 압축 하중을 받는 오픈 홀(open-hole compression) 탄소섬유 복합재(carbon fiber reinforced
plastic, CFRP) 시편의 평면 내 손상(in-plane damage) 및 층간 분리(delamination)를 예측하기 위한 모델링 방법을 제
안하고 유한요소해석(finite element analysis)을 수행하였다. 유한요소모델은 오픈 홀 복합재 시편의 점진적 손상
및 파손 분석(progressive damage and failure analysis)을 위해 Hashin 파손 기준(hashin failure criteria)과 표면 기반 응
집 거동(cohesive behavior) 모델을 기반으로 구성되었으며 ABAQUS/EXPLICIT Solver를 활용하여 해석을 수행하였
다. 유한요소해석의 타당성을 종합적으로 평가하기 위해 세 가지 유형의 적층 패턴(stacking sequences)을 가지는
오픈 홀 압축 복합재 시편에 대한 시험 결과와 비교하였다. 오픈 홀 압축 시편의 강도와 강성은 백분율 오차(percentage
error) 10.0 % 미만으로 비교적 잘 예측하였으며 오픈 홀 복합재 적층판의 인장/압축 매트릭스 손상 상태 및 원공
(hole) 근처의 복합재 계면 층간 분리에 대한 손상 상태를 추출하여 평가하고 분석하였다.

Key Words: 복합재료(Composite materials), 오픈 홀 압축(Open-Hole compression), 유한요소해석(Finite element
method), 점진적 손상 및 파손 분석(Progressive damage and failure analysis), 층간 분리(Delamination)

1. 서 론

복합 재료는 기존 금속 재료에 비해 중량 감소 및 기계적

특성 측면에서 상당한 장점을 가지며 최근에는 다양한 산
업 응용 분야에서 기존의 금속 재료를 복합 재료로 대체하
고 있다. 항공우주 산업에서는 볼트 및 리벳으로 체결되는
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다수의 원공이 있는 복합 구조물에 허용 설계치(design
allowable values)를 반영하기 위한 목적으로 원공을 가진 복
합재 적층판의 인장 및 압축 시험을 활용하기도 한다[1-3].
그러나 복합재료는 시편 내 섬유 손상(fiber damage), 매트
릭스 균열(matrix crack) 및 층간 분리(delamination) 등의 복
잡한 파손 네트워크가 발생하며 파손 예측의 불확실성으
로 인해 신뢰성 있는 설계를 달성하기 어렵다[4,5]. 따라서, 오
픈 홀 복합재의 강도 뿐만 아니라 점진적인 손상(progressive
damage) 및 파손(failure)을 정확하게 분석하고 예측하기 위
해 다양한 유한요소해석 모델이 개발되고 있다.
오픈 홀 복합재 적층판의 강도를 예측하기 위해 가장 널
리 사용되는 방법 중 하나는 Whitney와 Nuismer이 제안한
점 응력(point stress) 또는 평균 응력 모델(average stress
model)이다[6]. 제안된 모델은 응력 집중이 발생하는 복합
재료 내에서 발생된 응력의 정도가 파괴를 결정한다고 가
정하고 응력이 발생한 영역의 크기를 반영하는 재료상수로
서 특성 길이의 개념을 도입하였다. Lee 등[7]은 다양한 재
료 상수 및 형상(원공 대 폭의 비)을 가진 원공이 있는 복합
재 적층판의 파손 하중을 근사적으로 예측할 수 있는 방법
을 제안하였다. Soutis 등은 응집 영역 모델(cohesive zone
model)을 활용하여 압축을 받는 노치 복합 적층판의 미세 좌
굴 손상 영역을 나타내어 해당 적층판의 압축 강도를 예측
하였다[8]. Chang 등은 Yamada-Sun과 Hashin의 파손 기준을
통합하여 손상 축적과 개방형 복합 적층판의 강도를 예측
하기 위한 2차원 점진적 손상 모델을 개발하였다[9]. 최근 압
축 하중을 받는 오픈 홀 섬유 강화 복합재의 점진적인 손상
을 모델링하기 위한 다양한 유한요소해석모델이 개발되었
음에도 불구하고 불안정성으로 인한 해석의 수렴 문제, 메
시 종속성, 층간 분리 및 국부 좌굴 변형을 평가하기 위한 모
델링 등 강도와 손상을 예측하는 것은 여전히 어려운 작업이다.
따라서 본 연구에서는 오픈 홀 압축 시험 유한요소해석
에 여러가지 손상 및 파손 모델을 적용함으로써 발생하는
해석의 수렴 문제를 해결하기 위해 ABAQUS/EXPLICIT
Solver를 활용하였으며 세 종류의 다른 적층 패턴을 가지는
오픈 홀 복합재 압축 시편의 점진적 손상 및 층간 분리를 모
사하기 위해 Hashin 파손 기준 및 표면 기반 응집 거동 모
델을 기반으로 하는 유한요소모델을 제안하였다. 시험 결
과의 강도, 초기 강성을 유한요소해석 결과와 비교하여 유
한요소모델의 타당성을 검증하였으며 오픈 홀 탄소섬유 복
합재 시편의 점진적 손상에 대한 평가는 인장/압축 수지
(matrix) 손상의 시작/진전(initiation/evolution) 및 층간 분리
에 대해 평가하였다.

2. 파손 이론

2.1 복합재 손상 및 파손 기준

Hashin 파손 기준은 복합재의 파손 거동을 예측하는 데

사용되며 손상되지 않은 재료가 선형 탄성 거동(linear elastic
behavior)을 따른다고 가정하며, 소성 변형(plastic deformation)
없이 복합 재료의 손상의 시작(initiation)과 진전(evolution)
을 예측하는 것을 목표로 한다. Hashin의 강도 기준은 손상
의 시작을 예측하는 데 사용되며, 손상의 진전은 손상 과정
중 소실된 에너지와 선형 재료의 연화(softening)에 의해 결
정된다. 이 파손 기준은 섬유 및 수지의 손상을 포함한 다
양한 파손 모드를 고려하며 복합 적층판의 강도 및 강성을
정량화 하기 위한 프레임워크(framework)를 제공한다. Hashin
파손 이론의 손상 시작 기준의 일반적인 형태는 다음 식과
같다[10,11]:

섬유 인장 파손 모드 :
 

(1)

섬유 압축 파손 모드 :

(2)

수지 인장 파손 모드 :
 

(3)

수지 압축 파손 모드 :
 

(4)

Hashin 파손 기준의 손상 진전 기능은 손상이 재료 강성
의 점진적인 저하를 특징으로 하여 재료 파손으로 이어진
다고 가정한다. 손상 시작 후 특정 모드에 대한 손상 변수
(damage variable)는 식 (5)로 나타내어진다.

(5)

여기서 는 해당 모드의 손상 시작 기준이 충족된 초기
등가 변위이고, 는 각 파손 모드에서 재료가 완전히 손
상된 변위이다. 손상 변수 d에서 d = 0은 손상이 없음을,
0 < d < 1은 부분적인 손상을, d = 1은 완전한 손상을 나타낸다.

2.2 계면 손상 모델

응집 거동 모델은 주로 두께가 무시할 수 있을 정도로 작
은 계면에 적용하기 위한 것이며 복합재의 층간 분리 현상
을 모사하기 위해 사용된다. 이 모델은 이중 선형 견인-분
리 법칙(bi-linear traction separation law)을 사용하여 정의되
는 응집 영역 모델과 매우 유사한 기능을 가진다. 손상 시
작은 공칭 응력의 비율을 포함하는 이차 상호 작용 함수가
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1의 값에 도달할 때 발생하는 것으로 가정한다. 이 기준은
다음과 같이 표현할 수 있다.

(6)

혼합 모드 파손에서에서는 Benzeggagh-Kenane (B-K) 파
손 기준이 활용된다. 이 기준은 다음 식과 같이 표현할 수
있다[12]:

(7)

여기서 GS = Gs + Gt이며 GT = Gn + Gs + Gt과 같다. Gn
C, Gs

C는

각각 하중이 적용되는 면의 수직 방향과 전단 방향의 임계
파단 에너지이며 η는 B-K 혼합 모드 지수이다.

3. 유한요소해석

3.1 유한요소해석 모델링 및 경계조건

압축 하중을 받는 오픈 홀 탄소섬유 복합재 시편 대한 유
한요소 모델은 Fig. 1(a)에 표시된 바와 같이 ASTM D6484
절차 A[13]에 의거하여 실험에 사용된 것과 동일한 형상으
로 경계 조건을 적용하였으며 시편의 그립(grip) 영역을 생
략하여 전체 모델 길이를 줄였다. 경계 조건은 압축 방향으

로 하중을 적용하고 다른 쪽 끝은 모든 방향으로 고정하였
다. 녹색으로 표시된 원공 주변 영역(20 mm × 16.5 mm)을
제외하고 나머지 원거리 영역(노란색)은 두께 방향으로 구
속 조건을 적용하여 오픈 홀 압축 시험 치구(test fixture)를
모사하였다. 재료 물성 모델은 원거리 영역(흰색)으로 표
시된 나머지 영역은 시뮬레이션에서 선형 탄성 영역으로,
원공 주변 파란색 영역은 Hashin 파손 기준에 해당되는 재
료 모델로 정의하였다(Fig. 1(b)). 각 라미네이트의 평면 외
변형(out of-plane deformation)과 국부 좌굴(local buckling)
을 모사하기 위해 원공 주위는 0.5 mm 메시 크기의 8-노드
3D 연속체 쉘 요소(SC8R)로 모델을 구성하였다. 층간 분리
를 모사하기 위한 응집 거동 모델은 Fig. 1(c)와 같이 복합
재 층간 사이의 계면에 적용하여 모델링하였다.

3.2 재료 물성 모델

압축 하중을 받는 복합재 적층판의 손상은 적층 패턴에
매우 민감하기 때문에 세 가지 다른 적층 패턴을 적용하였

 

 

Fig. 1. Overview of finite element model for OHC specimen: (a)
Geometry and boundary conditions, (b) Mesh, region
with hashin damage and elastic material, (c) Interface
damage model between the composite layers  

Table 1. The stacking sequences of the open-hole compression
specimens

Designation Stacking sequence Thickness 
[mm]

L-1 [(45/-45/02)3]s 4.392
L-2 [(45/0/-45/90)3]s 4.392
L-3 [45/-45/0/45/-45/90/(45/-45)2]s 3.660

Table 2. Material properties of the unidirectional IM7/8552 

Material properties Symbol Value Units
Density ρ 0.190 kg/m2

Longitudinal Young’s modulus E11 140,653 MPa
Transverse Young’s modulus E22 8,703 MPa
Longitudinal shear modulus G12 5,164 MPa
Transverse shear modulus G23=G31 5,164 MPa
Longitudinal Poisson’s ratio ν12 0.32 -
Transverse Poisson’s ratio ν23 0.45 -
Longitudinal tensile strength XT 2,560 MPa
Longitudinal compressive strength XC 1,731 MPa
Transverse tensile strength YT 80.1 MPa
Transverse compressive strength YC 288.2 MPa
Longitudinal shear strength SL 97.6 MPa
Fracture toughness for fiber tensile failure GFt 92 kJ/m2

Fracture toughness for fiber 
compressive failure GFc 61 kJ/m2

Fracture toughness for matrix tensile 
failure GMt 0.21 kJ/m2

Fracture toughness for matrix 
compressive failure GMc 0.8 kJ/m2
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다[14]. Table 1은 오픈 홀 탄소섬유 복합재 시편의 적층 패
턴 종류에 따른 두께 정보를 나타낸다. 다수의 0o 방향의 24
겹의 플라이 수를 가지는 복합재 적층판이 L-1, 준등방성
을 가지는 24겹 복합재 적층판이 L-2, 다수의 45o 방향의 적
층각이 포함된 20겹의 복합재 적층판이 L-3로 명명되었다.
경화된 복합소재의 공칭두께가 0.183 mm인 일방향 탄소섬
유 프리프레그(unidirectional carbon-fiber prepreg) 소재
IM7/8552의 재료 특성은 Table 2에 제시된 대로 오픈 홀 복
합재 시편의 유한요소모델에 적용되었다[15,16]. 각 복합재
적층판 계면의 응집 거동에 대한 기계적 특성 및 해석 물성
은 Table 3에 나타내었다[16].

4. 유한요소해석 결과

4.1 응력-변형률 선도 비교

유한요소해석 결과와 오픈 홀 압축 시험에 대한 비교 연
구는 문헌에서 수행된 시험 결과를 사용하여 수행되었다
[17]. Fig. 2는 시편의 응력-변형률 선도를 보여 주며 점선은
시험 결과를 나타내고 실선은 해석에서의 예측 결과를 나
타낸다. 손상된 요소의 과도한 왜곡(distortion)으로 발생하
는 수치 오류로 인해 해석이 종료되며 유한요소해석에서
의 응력-변형률 선도 예측 결과는 최대 파손 하중에 도달
한 지점까지 그래프에 표시된다. 유한요소해석 결과에서
L-1 및 L-2 적층 패턴을 가지는 오픈 홀 복합재 시편의 응력
-변형률 응답은 초기부터 최대 하중 직전까지 선형적인 응

답을 보이는 반면, L-3 시편의 응답은 약 0.45 % 변형률에서
파괴 변형률까지 비선형적인 응답을 보인다. Table 4는 각
오픈 홀 압축 시험에 대해 최대 하중에서의 강도 및 초기 강
성의 실험값과 유한요소 해석결과를 비교하였다. 백분율
오차는 실험값을 기준값으로 사용하여 계산되었다. 유한요
소해석결과는 강도와 강성에 대해 전반적으로 비교적 잘
일치하였다. L-1 시편의 초기 강성은 약 10.0 % 과소평가된
반면, L-2, L-3 시편의 강성은 4.1 % 오차범위 내에서 일치
하는 것으로 나타났다.

4.2 층간 분리 및 복합재 라미네이트 변형

층간 분리에 대한 해석 결과는 Fig. 3과 같이 시험 파손 하
중 직전에 복합재 원공 근처에 발생하는 손상으로 평가하
였다. 붉은색으로 나타나는 영역이 계면이 손상된 영역이
며 층간 분리는 원공 주변에서 시작하며 층간 분리 영역은
각 적층 패턴 마다 다르다. 시편 L-1의 경우 층간 분리 영역
은 주로 하중 방향으로 분포하며 L-2의 경우 하중의 횡 방
향, L-3의 경우 각 층의 라미네이트에 따라 불규칙하게 분
포되어 있다. 세 개의 모든 적층 패턴 중 다른 계면에 비해
0o 라미네이트와 적층 각도가 변화하는 인접한 라미네이트
에서 층간 분리 영역이 더 큰 것을 알 수 있다.

Fig. 4는 복합재 시편의 파손 직전에 발생한 원공 근처에
서의 변형된 복합재 라미네이트 단면을 보여준다. 섬유 압
축 파손이 발생한 부분은 붉은색 화살표로 표시되어 있다.
Fig. 4(a)에서, 두 겹의 0o 라미네이트 내에서 섬유 압축 파
손으로 삭제된 요소(elements)로 인해 라미네이트가 적층
된 평면을 벗어나 두께방향으로 변형이 발생한다. 이 변형
은 인접한 라미네이트의 층간 분리를 일으키는 주요 원인
으로 볼 수 있다. 이와 대조적으로, 복합재 적층판 중앙에
있는 0o 라미네이트는 두께 방향으로 큰 변형없이 파단 된
다. Fig. 4(b)에서 0o 라미네이트 층에 인접한 ±45o 층은 두
께 방향으로 과도한 변형이 발생하며 Fig. 4(C)에서는 최 외
각에 있는 라미네이트 한 층이 국부적인 좌굴이 나타나면
서 ±45o 라미네이트에서 큰 변형이 발생했음을 보여준다. 이
변형은 최외각층에서 넓은 영역에 걸쳐 층간 분리를 유발
한다. 압축 하중을 받는 오픈 홀 압축 복합재 시편에서 층
간 분리는 라미네이트 하부 좌굴(sub-laminate buckling) 또
는 섬유 압축 파손(fiber compressive failure)를 유발하며 라
미네이트의 두께방향으로 발생되는 변형은 하중 지지 능
력 감소(load-carrying capability)의 주요 원인임을 알 수 있다.

Table 3. Input parameters of the cohesive behavior

Knn=Kss=Ktt
 (MPa)

tn=ts=tt 
(MPa)

GIc 
(kJ/m2)

GIIc
 (kJ/m2) ηBK

10e+5 20 0.240 0.739 2.07

Fig. 2. Comparison of stress-strain curve from the OHCs for the
three layups: experimental results (dashed lines) and FE-
analysis (solid lines) 

Table 4. Input parameters of the cohesive behavior

Lay-up
Strength (MPa) Stiffness (GPa)

EXP. FEM EXP. FEM
L-1 456 424 (-7.1 %) 79.7 71.7 (-10.0 %)
L-2 334 323 (-3.3 %) 51.4 49.3 (-4.1 %)
L-3 281 286 (2.0 %) 33.9 35.2 (3.8 %)
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4.3 복합재 매트릭스 손상 시작 및 진전

 유한요소해석 결과에서는 세 가지 종류의 적층 패턴을
가지는 오픈 홀 압축 시편들의 파손이 발생하는 시점의 전
후에 대한 수지 손상의 시작 및 진전을 보여준다. 손상 변

수는 각 손상 시작 기준(섬유 인장, 섬유 압축, 수지 인장,
수지 압축)에 도달하여 손상 변수가 1.0 이상이면 손상 기
준이 충족된다.

Fig. 5는 세 가지 다른 적층 패턴의 오픈 홀 압축 시편에
대해 파손 하중의 91 % 수준에서의 수지 압축 손상 시작 상
태를 보여준다. 세 종류의 시편 모두 원공 근처에서 매트릭
스 손상이 시작되며, 압축으로 인한 매트릭스의 손상 시작
은 하중 방향의 횡 방향으로 분포되어 있는 것을 확인할 수

Fig. 3. The analysis predicted damage states of delamination for
open-hole compression composite specimens for each
layups before failure

Fig. 4. The cross-sectional view of the laminate at the maximum
load level near the hole, as predicted by the 0.5 mm
mesh model, is presented: (a) Layup L-1, (b) Layup L-2,
(c) Layup L-3 
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있다. 오픈 홀 압축 복합재 시편의 라미네이트 중 ±45o 라
미네이트의 수지 손상이 0o 및 90o 라미네이트에 비해 더 두
드러지게 나타나는 것을 볼 수 있다. L-1 시편의 경우, 원공
중앙 위 부분에서 0o 인장으로 인한 국부적인 손상 시작이
발생하며 ±45o 라미네이트에서는 하중 방향의 횡 방향으
로 손상이 시작된다. L-2 및 L-3 시편에서의 수지 인장 손상
시작은 ±45o 라미네이트에서 국부적으로 발생하며 수지 압
축 손상이 횡 방향으로 손상 시작이 발생되는 것을 확인 할
수 있다. 90o 라미네이트에서는 대체적으로 손상이 미미한
것을 볼 수 있다.

 본 Fig. 6은 세 가지 다른 적층 패턴의 오픈 홀 압축 시편

에 대한 파손 직전 및 파손 이후의 수지 압축 손상의 진전
상태를 보여준다. 하중 수준은 최대 파손 하중에 대한 백분
율로 표시되며 PP(post-peak)는 파손 이후를 나타낸다. 모
든 L-1, L-2, L-3 복합재 시편의 파손 전에는 원공주위에서
작은 영역에 걸쳐 하중 방향의 횡 방향으로 수지 손상이 발
생하는 것을 확인할 수 있으며 파손 이후에서는 시편 내의
0o 방향의 라미네이트에서 섬유 압축 파손으로 인해 요소
가 삭제되는 것을 확인할 수 있었다. 전반적으로 ±45o 라미
네이트에서 압축으로 인한 수지의 손상 영역이 가장 넓은
것을 확인할 수 있었다.

Fig. 5. Hashin damage initiation for matrix tension and com-
pression at 91 % load level: (a) Lay-up L-1, (b) Lay-up L-2,
(c) Lay-up L-3 

Fig. 6. Hashin damage evolution for matrix compression at
pre-peak and post-peak load: (a) Lay-up L-1, (b) Lay-up
L-2, (c) Lay-up L-3 
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5. 결 론

본 연구에서는 ABAQUS/EXPLICIT를 이용하여 압축 하
중을 받는 오픈 홀 복합재 시편의 점진적 손상 및 파손 거
동을 예측하기 위해 hashin 파손 기준과 표면 기반 응집 거
동 모델 기반으로 유한요소모델을 생성하고 유한요소해석
을 수행하였다. ASTM 시험 기준과 기존 문헌들을 통해 재
료 특성과 경계조건을 적용하여 오픈 홀 압축 복합재 시편
의 유한요소모델을 구성하였다. 유한요소해석에서의 예측
결과는 강도와 강성 측면에서 백분율 오차 10.0 % 이내로
비교적 잘 일치하였다. 층간 분리는 원공의 가장자리에서
시작되며 발생하는 영역은 적층 패턴에 따라 다른 것을 확
인할 수 있었다. 수지 압축 손상 또한 원공 근처에서 시작
되며 ±45o 라미네이트에서 손상 영역이 두드러졌다. 본 연
구에서 제시한 유한요소해석 모델링 방법을 활용하여 항
공 및 자동차 복합재 구조물의 패스너가 적용되는 구조물
에서의 점진적 손상 및 파손 분석을 하기 위한 목적으로 활
용할 수 있을 것으로 판단된다.
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