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  In this paper, full body modeling and analysis of nose and main landing gear's 

characteristics of a helicopter are performed using the dynamics analysis program ADAMS. 

Also, when land limiting about helicopter body's degree-of-freedom, compared the 

characteristics. In the case of helicopter, because there are a lot of dangerous missions 

under flight condition that is disadvantageous than fixed wing airplane, need more detailed 

research for a helicopter. 
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  우리나라는 국토의 면적도 적고 그 면적 또한 

70% 이상이 산악 지대로 구성되어 있어 항공 산

업이 다른 산업에 비해 출발점도 늦었지만 전반

적인 발전에 제약이 많았다. 세계 2차 대전 이

후로 실용화되기 시작한 회전익 항공기는 7~80

년대에 국력의 신장에 힘입어 군에서 다양한 임

무 수행 능력으로 인해 활용도가 증가하였으며, 

최근에는 민·군 분야에서 그 유용성이 높아졌

다. 이러한 이유로 국내·외에서 회전익 항공기

의 수요가 증가하고 있으며, 국내에서도 회전익 

항공기의 설계·제작 기술에 대한 연구가 진행

되고 있다. 최근에 다양한 용도의 헬리콥터를 

운영하면서 등반길에 발생하는 응급사고에 대한 

수색 구조 활동이나 빈번하게 발생하는 산불 진

화작업 등 헬리콥터의 용도는 날이 갈수록 커지

고 있어 국내에서 운용하는 헬리콥터의 숫자도 

급격하게 증가하고 있다.

  일반적으로 회전익 항공기는 고정익 항공기에 

비행 특성상 악천후와 강풍 등 불리한 조건에서

의 비행이 많다. 또한, 회전익 항공기는 저고도

에서의 비행이 대부분이며, 고정익 항공기가 잘 

닦여진 활주로에서 이·착륙을 하는 반면 회전

익 항공기는 산악지형이나 좁은 공간 등 다양한 
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착륙 조건하에서 이·착륙이 이루어진다. 특히, 

항공기 착륙특성에 민감하게 영향을 미치는 강

하 속도의 경우도 회전익 항공기가 고정익 항공

기에 비해 빠른 편이다. 회전익 항공기의 착륙

장치는 일반적으로 skid type, wheel type, 

float type 으로 나눠진다. 

  이 중 본 연구에서 다뤄지는 wheel type은 일

반적으로 4ton 이상의 중·대형 회전익 항공기

에 사용되고 있으며 Fig. 1에서와 같이 착륙장

치의 효율이 가장 좋은 오리피스 형식의 공기-

유압식 완충장치(Oleo-Pneumatic Shock 

absorber)를 사용하여 해석을 수행 하였다[1].

  본 연구에서 사용된 전기체 모델의 회전익 항

공기 착륙장치는 ADAMS[2]에서 nose landing 

gear 1개와 main landing gear 2개로 설계 하였

다. ADAMS 내에서 강체와 조인트로 착륙장치를 

설계하였다. Fig. 2는 nose, main landing gear

의 개념도를 나타내고 있다. Nose landing gear

는 1개의 공기실과 1개의 오일실로 구성하였고 

main landing gear 는 각각 2개의 공기실과 오

일실로 구성 하였다. 각각의 landing gear를 구

성하여 그 위에 Fig. 3 과 같이 동체를 고정 시

켰다.     

  

  착륙장치의 내부에 작용하는 힘들은 스프링 

역할을 하는 공기력, 감쇠력, 마찰력, 타이어의  

강성으로 구분 하였다.

  착륙 시 회전익 항공기를 지탱해고, 이륙 시 

착륙장치를 펼침 상태로 복원하는 스프링 역할

을 한다. 수축과 펼침은 착륙장치의 스트로크에 

따라 변화한다. 이 때 공기력은 Eq.1과 같은 비

선형 식으로 나타나게 된다[3,4].
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여기서 = 공기실의 단면적, = 초기공기실 

부피, = 초기공기실 압력, = 오일실 면

적, = 폴리트로픽 지수를 나타낸다. Eq.1에 설

계 치수를 적용하여 nose, main landing gear의 

스트로크에 대한 공기력 선도는 각각Fig. 4 와 

Fig. 5로 나타 낼 수 있다. 단, 폴리트로픽 지

수 은 1.04이다.

회전익 항공기는 착륙 시 하중의 90% 이상이 

main landing gear로 작용하기 때문에 앞에서 

언급했듯이 main landing gear 설계 시 두 개의 

공기실을 사용하였다. Fig. 5에서 변곡 지점이 

있는데  그 이유는 두 번째 공기실이 작용하므

로 Fig. 5 와 같은 dual acting 현상이 나타난

다[4]. 

  유압유가 오리피스를 흐르면서 발생하는 힘으

로써 착륙장치의 타이어가 지상에 충돌 할 때, 

운동에너지를 흡수하는 damper역할을 수행하며, 

베르누이식과 연속방정식, 힘의 평형 방정식을 

이용하여 Eq. 2를 유도할 수 있다. 오리피스 형

상은 시뮬레이션 실행 시 용이하게 하기위해 단

일 오리피스로 하였다.

            





 




  


          (2)

여기서  = 오리피스의 기준 면적, = 유량

계수, = 오일밀도, = strut 속도를 나타내고 

있다. Fig. 6과 Fig. 7 은 strut의 속도에 대한 

감쇠력을 나타내고 있다.
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  착륙장치의 outer cylinder 와 inner 

cylinder 사이의 조인트에 마찰 계수와 스프링 

백, 완충기 offset등을 고려하여 마찰력을 Eq. 

3 과 같이 표현 하였다.

                            (3)

  본 연구에서 타이어는 longitudinal slip 효

과와 lateral slip 효과가 서로 관계가 없는 단

지 간단한 운동일 경우에 대해서 표현하여 타이

어의 특성은 Eq. 4와 같이 표현 한다.

        min          (4)

  여기서, = 타이어의 수직방향 강성으로 

인해 생기는 수직력, = 타이어의 수직방향 

감쇠로 인해 생기는 수직력을 나타낸다. Fig. 8

과 Fig. 9는 각각 nose와 main의 타이어 변위에 

대한 반력을 나타낸다.

  본 연구에서 사용한 전기체 회전익 항공기 착

륙장치에 대해 유도한 운동 방정식은 Eq.5~10로 

표현 하였다[4].
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  여기서 첨자 = nose landing gear, = 

right main landing gear, = left main 

landing gear를 나타낸다. 또한,  는 회전익

기의 하강 가속도이며 는 동체와 착륙장치의 

부착 각을 나타낸다.
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  본 연구에서 ADAMS를 사용해 각각 2자유도와 

6자유도에 대해 시뮬레이션을 실행하였다. 낙하 

높이는 지면으로부터 0.35 m 이며 동체의 무게

는 8000 kg 으로 하였다. 

  Figure. 10 은 2자유도와 6자유도 일 때의 공

기력 변화를 각각 nose, main landing gear에 

대해 나타낸 것이다.
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  2자유도 시뮬레이션에서는 동체의 heaving 

motion만 고려하였기 때문에 nose, main 

landing gear 의 공기력이 2초 부분에서 수렴 

하는 것을 볼 수 있다. 그러나 동체의 heaving, 

pitching, rolling을 고려한 6자유도 시뮬레이

션에서는 nose, main landing gear의 상호 작용

에 의하여 pitching이 생김을 알 수 있다.

  Figure. 11은 2자유도와 6자유도 일 때 감쇠

력을 나타낸 것이다. 2자유도 일 때와 6자유도 

일 때 감쇠력 차이는 거의 일치 하는 것을 볼 

수 있지만 6자유도 일 때의 main landing gear

의 감쇠력이 미세하게 진동하면서 수렴하는 것

을 볼 수 있다.
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  Figure. 12는 각각 nose, main landing gear

의 upper strut과 under strut의 무게 중심에서

의 상대 변위를 측정한 것이다.

Nose landing gear 부분의 상대 변위는 2자유도

에서 2초 이후에 빠르게 수렴하지만 6자유도는 

착륙 후에 상대 변위가 늘어났다가 10초가 지나

야 정지 상태가 됨을 알 수 있다. 이는 nose 

landing gear가 압축이 되었다 펴짐을 알 수 있

다. Main landing gear의 상대변위는 착륙 후 

미세하게 줄어들었다가 nose와 비슷한 10초가 

지나야 정지 상태가 된다. 즉, nose 부분이 압

축됨에 따라 main 부분이 펼쳐짐을 알 수 있다.



6 박완수․ 황재업․ 현영오․ 황재혁․ 배재성․ 김태욱 항공우주시스템공학회지

0 2 4 6 8 10 12

0.0

0.1

0.2

0.3

0.4

0.5

An
gl

e 
(d

eg
)

T im e (s)

 DOF_6_pitch angle
 DOF_2_pitch angle

Figure. 13은 동체의 무게 중심을 기준으로 동

체의 앞부분과 뒷부분의 피치 각을 측정 한 것

이다. 2자유도는 피치 각이 없는 반면 6자유도

에서는 0.5도의 피치 각이 생김을 알 수 있다. 

피치 각이 생긴다는 것은 동체의 무게 중심을 

기준으로 출렁거린 다는 것이다. 6자유도의 피

치 각은 12초 후 정지 상태가 됨을 알 수 있다. 

  Fig. 13은 하중-변위 곡선을 나타내는 것이

다. 2자유도와 6자유도에서의 하중-변위 곡선의 

경향이 비슷하지만 미세한 변위 차이가 생김을 

볼 수 있다.

  

  본 연구는 동역학 해석 프로그램인 ADAMS를 

이용해 회전익 항공기의 기체와 착륙장치를 모

델링하고 동특성 및 내력을 해석 하였다. 2자유

도의 모델과 6자유도의 모델을 시뮬레이션 한 

결과, 6자유도 모델에서는 2자유도 모델과 다르

게 nose landing gear와 main landing gear의 

상호 작용해 의해 동체의 운동이 발생한다. 그

에 따라 각각 nose, main landing gear의 상대 

변위가 발생하여 2자유도와 다르게 pitch운동이 

발생하였다. 그 결과, 잔류 진동 현상을 확인하

였고 2자유도 낙하 실험과 다른 6자유도 모델의 

낙하실험을 고려하여야 한다.
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