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ABSTRACT

In this paper, the drop characteristic of the small aircraft landing gear of SUAV has

been analyzed and performed on orifice optimal design for shock absorption efficiency. The

SUAV landing gear was simple oleo pneumatic type without metering pin. The landing

gear was modelled by MSC ADAMS software. Drop test evaluation was conducted to

confirm the analysis model. As a result of correlation between analysis and test results, it

was verified that these results were coincided with very well.

After confidence review of analysis model through the correlation between test and

analysis results, design parametric study was performed by using confirmed analysis

model. Optimal orifice size with best efficiency have been decided in this study.

초 록

본 연구에서는 스마트 무인기와 같은 소형 항공기 착륙 장치 낙하특성을 해석하고, 충

격흡수효율 최적화를 위한 오리피스의 최적설계를 수행하였다. 스마트 무인기의 착륙장치

의 방식은 미터링 핀이 없는 단순 유공압(oleo-pneumatic) 방식을 사용한다. 이 착륙장치를

상용 프로그램인 MSC ADAMS를 이용하여 모델링하였다. 해석 모델의 적합성을 확인하기

위해 해석된 결과와 시험 결과와 비교 검증 하였다. 해석 결과와 시험 결과는 잘 일치하

였으며, 이를 통해 해석 모델이 본 낙하해석에 적합하게 모델링 되었음을 확인하였다. 검

증된 해석 모델을 적용한 후, 오리피스의 크기를 변경하여 해석함으로써 가장 높은 효율

을 가지는 최적의 오리피스 크기를 결정하였다.
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Ⅰ. 서 론

스마트무인항공기(SUAV)는 조종사가 탑승하

지 않은 상태에서 지상 통제에 의해 원격 조정되

거나 사전에 입력된 프로그램에 의해 비행하는

UAV(무인비행기)의 기능과 더불어 수직이착륙

및 고속, 고고도 비행이 가능하고 자율비행, 충돌

회피 등 핵심 스마트기술을 가진 차세대 지능형

무인항공기이다.

현재 사용되는 착륙장치는 전체 비행기 무게

의 4~5%정도를 차지하지만 전기체의 4배 수준의

최대하중 및 지상운용 하중을 견딘다. 따라서 착

륙장치는 자체 구성품 뿐만 아니라 장착구조물의

설계하중이 적용되는 중요한 설계분야이다

[1,2,3,4]. 따라서 이러한 설계를 위해서는 다양한

조건을 고려하여 착륙장치의 흡수특성 능력에
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대한 이론적 해석을 통한 고찰이 이루어진 설계

입증 및 개발 능력 확보가 요구 되고 있다[5].

최근 들어 해외 항공기 제작사와 착륙장치 전

문업체들은 상용 프로그램을 활용하여 해석을 수

행하고 있다[6,7]. Bro와 Martin[7], 최섭, 이종훈

[8], Mario Boschetto[9] 등은 상용 프로그램인

ADAMS를 활용하여 지상충격에 따른 착륙장치

의 구성품 및 장착 부위의 설계하중을 해석하고

설계에 반영하였다. 김두만[10]등은 유공압식 완

충기의 충격흡수 성능해석을 하여 컴퓨터 프로그

램을 작성하여 미터링 핀의 형상 변화에 따른 성

능을 해석하였다.

스마트 무인기의 착륙장치의 방식은 유공압

(oleo_pneumatic) 방식으로 미터링 핀(metering

pin)을 적용하지 않은 단순 오리피스 방식이다.

본 연구에서는 단순 오리피스 방식의 착륙장치에

대하여 오리피스 크기 변화에 따른 충격흡수효율

에 대하여 상용프로그램인 MSC ADAMS를 이용

한 해석을 실시하여 그 결과를 비교 분석하였다.

Ⅱ. 본 론

2.1 착륙장치의 하중

착륙장치의 하중은 크게 착륙장치 완충기의

하중과 타이어 하중으로 나뉜다. 이때 착륙장치

완충기 하중은 가스하중, 감쇠하중과 마찰하중으

로 표현된다.

완충기 하중은 착륙장치 내부에서 작용하는

하중의 종류로 가스 하중은 초기 주입된 압력이

압축되면서 발생되는 하중이다. 그리고 감쇠하중

은 오일이 오리피스를 통과하면서 발생되는 하중

이다. 마지막 마찰하중은 완충기의 실린더와 피

스톤의 접촉부위에서 발생되는 하중이다.

착륙장치 완충기에 작용하는 가스하중 는 다

음의 식(1)로 계산할 수 있다.

   ××∆


 (1)

(1)식에서 는 주입된 초기압력이며, 는 가

스의 작용 면적으로 평형 방정식을 이용하여 구

한다. 은 gas의 초기 길이, ∆은 가스의 스트

로크(stroke)이고. 는 가스의 폴리트로픽

(polytropic) 지수이다.

감쇠 하중은 식(2)로 표현할 수 있다.

  

××or  × 



 ×× 
(2)

0

500

1000

1500

2000

2500

3000

3500

4000

4500

0 0.5 1 1.5 2 2.5

tire_deflection(in)

L
o
a
d
(l
b
)

Fig. 1. Tire deflection curve

는 oil의 밀도이며, or 는 오리피스의 면적,

는 오리피스의 방출계수이고,  는 착륙장치 완

충기의 스트로크 속도(stroke velocity)이다.

마찰력은 수직하중에 의해 발생되는 식(3)과

같다.

  × (3)

여기서 는 마찰 계수이고, 는 착륙장치에

작용하는 하중이다.

타이어 하중은 착륙장치가 지면과 접촉하면서

발생되는 하중으로 타이어 내부의 공기압 스프링

과 고무의 감쇄에 의해 발생되는 반발력이다. 이

하중은 MSC ADAMS의 특성파일로 정의되어야

한다. 따라서 시험을 통하여 얻은 데이터를 이용

하였다. 타이어의 압력은 70 psi를 주입하였다.

Fig. 1은 타이어의 하중에 의한 변위 곡선이다.

2.2 시험체 형상 및 해석 모델

스마트 무인기에 사용되는 모델은 전방과 후방

의 주 착륙장치와 날개 양쪽에 위치한 보조 착륙

장치로 구성된다. 착륙시 Fig. 2(a)에서 보이는 것

처럼 전방과 후방에 대부분의 하중이 분포하게

된다. Fig. 2(b)는 주착륙장치의 설계 형상을 나타

내는 3D 모델이다. Fig. 3은 주착륙장치의 단면을

간략화한 것으로 이중으로 오리피스를 설치하여

충격흡수 효율의 효과를 증가시키도록 하였다.

Fig. 3 (a)는 착륙장치가 최대 인장 되었을 때

의 내부 형상을 제시하며 Fig. 3 (b)는 압축 되었

을때의 내부 형상을 보여준다.

Fig. 4 는 스마트무인기 착륙장치의 해석 모델

이다. 해석 모델은 ADAMS-Aircraft 모듈을 이용

하여 구성하였다. 해석을 위하여 스트럿(strut)과

휠(wheel) 두 개로 구성하여 해석 시 통합 모델

로 만들어 해석을 진행하였다. 스트럿에는 실린
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(a) Feature of SUAV

(b) 3D model of main landing gear

Fig. 2. landing gear

(a) Fully extended (b) Compressed

Fig. 3. Section of main landing gear

더, 피스톤과 사이드 브레이스(side brace)로 구

성하여 실착륙장치의 치수를 이용하여 구성품을

모델링하였다. 이 때 내부에 사용되는 shock

strut force element는 유-공압 요소

(oleo-pneumatic element) 요소를 사용하고 특성

파일을 만들었다. 휠은 실 제품 및 3차원 모델을

이용하여 구성하고 외부의 타이어에 대하여 특성

파일을 만들었다. 여기서 사용된 특성파일들은

해석 시 내부 함수의 주요 입력변수가 되어 계산

된다.

Fig. 4. Landing gear ADAMS analysis model

2.3 동적해석 결과

스마트 무인기의 착륙장치를 해석하는데 미터

링핀 방식이 아닌 단순 오리피스 방식으로 시험

데이터와 해석 데이터를 비교하여 해석 모델의

오리피스의 감쇄(damping) 효과에 대하여 검토

하였다. 시험은 오일 425 ml 주입, 질소 가스 초

기 압력 265 psi를 주어진 후 실시하였다. 시험

에 사용된 주 오리피스의 반지름은 3.175 mm이

고 스너브(snub) 오리피스의 단면적은 62.38

mm2을 가진다.

Fig. 5는 해석 모델의 적합성을 확인하기 위해

착륙장치의 낙하시 착륙장치의 실린더 내부에서

발생되는 스트로크 대비 지상 하중 센서에서 측

정된 하중에 대한 시험 결과와 해석 결과를 비교

한 그래프이다. 시험 결과는 표식이 이용된 곡선

이 시험결과이고, 해석 결과는 표식을 사용하지

않은 곡선이다. 낙하조건은 낙하하중260 kg에서

높이를 150 mm와 300 mm로 변경하여 시험 및

해석을 진행하여 결과를 비교 분석하였다. 시험

결과와 해석 결과 하중 및 스트로크 곡선이 잘

일치하였다. 다만 초기 감쇄에 의한 하중이 해석

에서 약간의 차이를 가지고 있다. 그리고 시험

및 해석에서 모두 실린더가 압축될 때와 인장될　

때 오리피스에 의한 감쇄효과가 없는 것으로 나

타났다. 이것은 인장 시 스트로크가 0인 지점까

지 초기상태로 돌아가는 것을 보면 알 수 있다.

Fig. 5의 결과로 본 시스템의 오리피스 최적화를

위한 해석 모델이 비교적 시험결과와 잘 일치하

는 것을 확인하였으며, 시험으로 검증된 해석 모

델을 이용하여 Fig. 3에서 보여지는 주 오리피스

(main orifice)의 반경을 2.8 mm에서 1.8mm
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(a) Condition (Weight=260 kg, Height=150 mm)

(b) Condition (Weight=260 kg, Height=300 mm)

Fig. 5. Correlation result between test and

analysis

까지 0.2 mm의 차이를 가지도록 변경하고, 스너

브 오리피스(snub orifice)의 단면적을 62.38 mm2

과 19.35 mm2 으로 조건을 잡아 낙하해석을 실

시하였다.

Table 1은 낙하 해석조건을 나타낸다. C1, C2

낙하 조건은 110 % 최대이륙중량(MTOW)에 대

해서 4-point 착륙 하중 조건 즉, 2개의 주착륙장

치(main landing gear)와 2 개의 보조착륙장치

(auxiliary landing gear)로 착륙하는 경우 이다.

C3, C4번 낙하조건은 100 % 최대이륙중량, tail

down 착륙 조건을 나타낸다. 이 두 가지 하중

조건에 주 오리피스와 스너브 오리피스 사이즈를

변수로 두었다. Table 1에서 A_Snub orifice 는 스너

브 면적을 나타내며 R_orifice는 오리피스의 반경을

나타낸다.

Fig. 6~9는 Table 1의 조건에 의해 해석된 결

과를 나타내는 그래프이다. 최적의 오리피스를

선정하기 위해서는 최대충격흡수 효율을 가져야

한다 충격흡수 효율은 그래프상에서 x축의 최대

스트로크와 y축의 최대하중의 사각형 면적에서

분포된 곡선 내부가 차지하는 면적이 클수록 좋

은 효율을 가지게 된다.

Table 1. Drop analysis conditions

Cond.
ID

Load
(kg)

Height
(mm)

A_Snub orifice
(mm2)

R_orifice
(mm)

C1 440 330 62.38

2.8
2.6
2.4
2.2
2.4
1.8

C2 440 330 19.35

2.8
2.6
2.4
2.2
2.4
1.8

C3 663 330 62.38

2.8
2.6
2.4
2.2
2.4
1.8

C4 663 330 19.35

2.8
2.6
2.4
2.2
2.4
1.8

(a) R_orifice = 2.8 mm ~ 2.4 mm

(b) R_orifice = 2.2 mm ~ 1.8 mm

Fig. 6. Load-stroke curve on the condition C1
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Fig. 6은 Table 1에서 보여지는 바와 같이 해

석조건 C1에 대한 결과를 제시한다. Fig.6의 (a)

와 (b)에서 보여지는 것처럼 오리피스 반지름 2.2

mm와 2.4 mm의 해석 결과에서 최대하중과 최

대 스트로크의 면적에 차지하는 곡선 내부의 면

적으로 보았을 때 가장 좋은 효율을 나타난다.

그러나 2.4 mm의 오리피스의 경우 실린더가 인

장될 때 스트로크가 0 위치까지 오게 된다.

Fig. 7은 Table 1에서 보여지는 바와 같이 해

석조건 C2에 대한 결과를 제시한다. Fig. 6과 7

에서 오리피스의 크기가 줄어듬에 따라 감쇄하중

이 증가하게 된다. 또한 최대 스트로크는 줄어

들고 최대 스트로크에서의 하중도 낮아지는 것을

알 수 있다. 이것은 식 (2)에서 분모의 오리피스

면적이 줄어들게 되어 감쇄 하중이 증가하는 것

과 같다. 이러한 경향은 Fig. 6과 Fig. 7의 변수

인 스너브 오리피스의 면적에 따라서도 면적이

줄어들수록 감쇄 하중이 증가하는 것을 알 수 있

다. Fig. 7의 (a)에서 보여지는 것처럼 오리피스

반지름 2.8 mm의 해석 결과에서 가장 좋은 효

율을 나타냄을 알 수 있다.

(a) R_orifice = 2.8 mm ~ 2.4 mm

(b) R_orifice = 2.2 mm ~ 1.8 mm

Fig. 7. Load-stroke curve on the condition C2

Fig. 8은 Table 1에서 보여지는 바와 같이 해

석조건 C3에 대한 결과를 제시한다. Fig. 8의 (b)

에서 보여지는 것처럼 오리피스 반지름 2.0 mm

의 해석 결과에서 가장 좋은 효율을 나타냄을

알 수 있다 Fig. 8 과 9에서도 역시 오리피스의

크기가 줄어들게 되면 감쇠 하중이 증가하게 되

어 최대 스트로크는 줄어들고 최대하중은 커지게

되는 경향을 나타내게 된다.

Fig. 9는 Table 1에서 보여지는 바와 같이 해

석조건 C4에 대한 결과를 제시한다. Fig. 9의 (b)

에서 보여지는 것처럼 오리피스 반지름 2.2 mm

의 해석 결과에서 가장 좋은 효율을 나타냄을

알 수 있다.

해석결과 낙하조건에서 착륙장치의 최대하중

은 오리피스 반지름에 따라 매우 민감하게 바뀌

는 것을 확인 할 수 있다. 오리피스 감쇄가 지배

적인 초기 충격 시 최대하중과 가스하중이 지배

적인 최대 스트로크에서의 최대하중이 균형을 이

루면서, 곡선 내부의 면적이 최대가 되도록 해야

가장 효율적인 충격흡수와 최대하중 저감설계가

(a) R_orifice = 2.8 mm ~ 2.4 mm

(b) R_orifice = 2.2 mm ~ 1.8 mm

Fig. 8. Load-stroke curve on the condition C3
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(a) R_orifice = 2.8 mm ~ 2.4 mm

(b) R_orifice = 2.2 mm ~ 1.8 mm

Fig. 9. Load-stroke curve on the condition C4

가능한 최적의 오리피스 설계라 할 수 있다. 해

석결과 조건 C1에서는 반경 2.4 mm 그리고 조

건 C2에서는 반경 2.8 mm의 오리피스가 좋은

효율을 가지나 Fig. 8의 (a)와 Fig. 9의 (a)에서

보여지는 바와 같이 하중이 663 kg으로 증가하

면 가스하중의 증가하게 되어 효율이 좋지 않게

된다. 조건 C3, C4에서 반경 2.0 mm와 반경 2.2

mm 가 오리피스가 이를 만족하는 것으로 확인

되었다. 그러나 663 kg의 낙하 높이에서 감쇄하

중(damping force)가 다소 작은 반경 2.2 mm오

리피스가 최적으로 확인되었다.

Ⅲ. 결 론

본 논문에서는 ADAMS-Aircraft를 이용하여

스마트무인기 착륙장치의 오리피스 크기에 따른

동하중 해석을 수행하였다. 착륙장치의 해석모델

완성 후 시험결과와 일치를 보이는 결과를 보이

도록 해석모델의 보정을 완료하여 해석 모델의

적합성을 검증 하였으며 검증된 해석 모델을 이

용하여 오리피스의 최적 크기결정을 위한 해석을

수행한 결과, 해석모델 보정을 위한 초기 3.175

mm 반경의 오리피스에 비하여 2.2 mm 반경의

오리피스가 최적의 완충효율 및 지상반력 효과를

가지는 것을 확인하여 최적의 오리피스 사이즈를

결정하였다.
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