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Abstract 

The landing gear of an aircraft is a device that absorbs and dissipates shock energy transmitted from the ground to the 
fuselage. Among the landing gears, the semi-active MR damper landing gear is supposed to show high-shock absorption 
efficiency under various landing conditions and secure the stability when out of control. In the case of the MR damper 
landing gear using an annular channel rather than orifice, Amesim, a commercial multi-physics program, is considered 
as more useful than the conventional two-degree-of-freedom model because the damping force generated by the pressure 
drop through the flow annular path can cause cavitation in the low-pressure chamber of the MR damper with a specific 
internal structure. In this paper, the main dynamic characteristics of the MR damper landing gear with an annular type 
flow path structure has been analyzed under the condition of cavitation. Based on the analysis results using Amesim, a 
design guideline for the MR damper flow path that prevents cavitation has been proposed based on the modification of 
the arrangement of internal components of the damper. The guideline was verified through a drop simulation. 

초초 록록 

항공기의 착륙장치는 지상에서 동체로 전달되는 충격에너지를 흡수 및 소산시키는 장치이다. 착륙장치 중 반능동

형 MR 댐퍼 착륙장치는 다양한 착륙조건에서 높은 충격흡수효율을 보여주며 제어 불능 시 안정성을 확보할 수 있

는 장점이 있다. 오리피스가 아닌 환형 관유로를 이용하는 MR 댐퍼 착륙장치의 경우, 유로 압력강하로 인해 발생

하는 감쇠력이 MR 댐퍼 내부 형상 구조에 따라 저압 챔버에서 캐비테이션을 유발할 수 있어 기존의 2 자유도계 

모델링 기법보다 다중물리시스템 해석 프로그램인 Amesim이 더 유용하다. Amesim을 이용한 해석결과를 바탕으

로 착륙장치 내부 유로 형상 배치를 수정하여 캐비테이션을 방지할 수 있는 유로 구조를 제안하였고 낙하 시험 시

뮬레이션 결과를 통해 이를 검증하였다. 본 논문에서는 환형 관로 형태 유로 구조를 갖는 MR 댐퍼형 착륙장치의 

캐비테이션 발생시 주요 특성을 파악하였고, 아울러 내부형상 배치 수정을 통해 이를 방지하는 방안을 제시하였다. 
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Amesim(아메심), Cavitation(공동현상), Components Arrangement(형상 배치) 

 

 

서서 론론
         

항공기의 착륙장치는 착륙 시 또는 지상에서 활주할 

때 발생하는 진동 및 충격을 흡수하는 장치이다. 특히 

착륙시 항공기는 짧은 시간에 강한 충격을 받아 동체

에 심각한 손상을 초래할 수 있으며, 탑승자들에게 불

편감을 느끼게 한다. 이를 최소화하기 위해 착륙장치

에는 착륙 충격에너지를 효과적으로 흡수 및 소산시키
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는 완충장치를 채택하고 있다. 현재 가장 널리 사용되

고 있는 완충장치는 단위 중량당 충격흡수효율이 높고 

구조가 단순한 수동형 유공압 완충장치이다[1]. 그러

나 수동형 착륙장치는 특정 설계조건 외의 착륙 조건

에서 최적의 성능을 기대하기 어렵다. 

다양한 착륙조건에서 좋은 성능을 구현하기 위해 능

동형 완충장치가 연구되었으나, 능동형 완충장치는 제

어 불능 시 안정성을 보장할 수 없는 치명적인 단점을 

갖고 있다[2,3]. 따라서 항공기 운용에서 안정성이 매

주 중요하기 때문에 이러한 문제를 해결하기 위해 반

능동형 완충장치가 제안되었다[4,5]. 반능동형 완충장

치는 제어 불능 시 수동형으로 전환되어 거동하므로 

안정성이 보장된다. 이러한 반능동형 완충장치 중에서

도 MR 유체를 활용한 완충장치는 비교적 간단한 구조

와 넓은 제어력 범위를 가지므로 근래 실제 완충장치

에 적용하기 위해 다양한 연구가 시도되고 있다[6-

12]. 

MR 유체란 외부 자기장에 의하여 유체 특성이 변화

하는 지능 유체이다. 외부 자기장이 발생하지 않을 때

에는 뉴토니언(Newtonian) 유체 거동을 보여주지만, 

외부 자기장이 가해질 경우 베이스 유체 내의 미세 자

성입자가 체인 구조를 형성하고 전단항복응력을 발생

시키는 빙햄 유체 거동을 보이는 특수 유체이다[13]. 

MR 유체는 외부 자기장의 세기에 따라 연속적인 제어

가 가능하므로 Choi와 Han은 자동차 완충장치에 MR

댐퍼를 적용하였고, Wereley와 Kamath는 소형 헬기용 

착륙장치에 적용시키는 등 다양한 충격 진동 감쇠장치

에 사용되어 왔다[10,14,15]. 

MR 댐퍼형 착륙장치 설계시, 착륙장치의 수학적 모

델을 기반으로 한 낙하 시뮬레이션을 통해 내력을 예

측하고, 이를 바탕으로 착륙장치의 구조 해석을 진행

하게 된다. 설계된 착륙장치의 성능을 검증하기 위해

서는 시제품과 낙하시험 장치 지그를 제작하여 낙하시

험을 수행하는 것이 일반적이다[16]. MR 댐퍼형 착륙

장치의 모델링에서 현재 보편적으로 활용되는 방법은 

착륙장치를 간단한 2 자유도계 운동방정식으로 나타내

는 방식이다. 또한 MR 댐퍼형 착륙장치 내부에 작용

하는 공기력 및 감쇠력 항은 MR 댐퍼 유로 구조에 따

라 각각 유도하여 운동방정식에 적용하고 있다[11,12]. 

MR 댐퍼형 항공기 착륙장치는 외부 자기장을 이용

한 제어감쇠력을 효율적으로 발생시키기 위해 기존 유

공압 형태의 항공기 착륙장치와 달리 오리피스형 유로

구조를 사용하지 않고 환형 관로 형태의 유로 구조를 

채택하고 있기 때문에, 완충장치 압축과정에서 유로 

내 매우 큰 압력강하가 발생하여 착륙장치의 유로 구

조에 따라 저압 챔버에서 캐비테이션(Cavitation) 현상

이 발생할 수 있다. 캐비테이션은 착륙장치의 성능 저

하를 초래하기 때문에 설계자는 이를 반드시 예측해야 

하고 캐비테이션이 발생할 경우, 설계 인자들을 수정

해야한다. 그러나 보편적인 2 자유도계 수학적 모델링

에서는 공기 챔버의 압력과 유로에서 발생하는 압력강

하만 계산할 뿐, 저압 챔버의 압력 하한에 대하여 정

의하지 않는다. 성능 검증을 위한 낙하 시험에서 캐비

테이션이 발생할 경우, 설계 인자 수정 및 구조 해석

을 재수행해야 하므로 추가적인 비용과 시간이 많이 

소요된다. 그러나 낙하 시험을 수행하기 전에 MR 댐

퍼형 착륙장치에서 캐비테이션의 발생 유무를 예측하

는 기법에 대한 연구는 전무한 상태이다.  

범용 프로그램인 Amesim(아메심)은 다중물리시스템

(Multi-Physics System)용 해석 프로그램으로 유압회

로 모델링 및 해석에 효과적으로 활용할 수 있다. 

Amesim은 2자유도계 수학적 모델링과 다르게 유체의 

상변화와 압축성을 고려하고 챔버내 유체의 기공률

(Void content)을 확인하여 캐비테이션의 발생여부를 

판단할 수 있다. 따라서, 2 자유도계 수학적 모델링보

다 정확한 내력 예측이 가능하다. 본 논문에서는 캐비

테이션이 발생할 수 있는 유로 구조를 갖는 MR 댐퍼

형 착륙장치를 대상으로 Amesim과 2 자유도계 모델

링을 각각 적용하여 낙하 시험 시뮬레이션을 수행하였

다. 그 결과, Amesim을 기반으로 한 모델링에서는 착

륙장치의 압축과정 중 저압 챔버에서 캐비테이션이 발

생하여 충격흡수효율이 현저하게 낮아지는 것을 확인

하였다. 그러나 2 자유도계 수학적 모델링의 결과에서

는 위와 같은 현상을 확인할 수 없었다. 이를 바탕으

로 착륙장치 내부의 형상 배치를 수정하여 캐비테이션

을 방지하는 유로 구조를 제안하였고 Amesim 및 2 

자유도계 모델링을 기반으로 한 낙하 시험 시뮬레이션 

결과를 비교하였다. 본 연구를 통해, 환형 관로 형태 

유로 구조를 갖는 MR 댐퍼형 착륙장치의 캐비테이션 

발생시 주요 특성을 파악하고 아울러 내부형상 배치 

수정을 통해 이를 방지하는 방안을 제시하는 것이 본 

논문의 목적이다. 

      

댐댐퍼퍼형형 항항공공기기 착착륙륙장장치치의의 모모델델링링
     

MR 댐퍼형 착륙장치는 MR 유체가 작동유체인 착륙

장치로서 외부 자기장의 세기에 따라 연속적인 제어가 

가능하다는 특징이 있다. MR 댐퍼형 착륙장치는 유공

압식과 유사한 구조를 갖지만 미터링 핀과 오리피스를 

사용하지 않고 MR 유체의 특성을 이용하기 위해 환형 

유로를 사용한다. 본 연구에서 다루는 MR 댐퍼형 착

륙장치의 구조는 Fig. 1에서 나타낸 바와 같으며, 또한 

Fig. 1에서는 압축시 유체 흐름을 보여주고 있다. 상부

챔버(Upper chamber)는 플로팅 피스톤(Floating 
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piston)으로 구분되는 공기 챔버(Air chamber)와 MR 

유체가 있는 챔버로 구성된다. 제어력이 작용하는 MR 

댐퍼 코어는 자기장을 발생시키는 전기적 회로와 환형 

유로로 구성되며 착륙장치 인장시 타이어가 지면에서 

떨어지지 않게 하기 위해 릴리프 밸브(Relief valve)가 

적용되어 압축시와 인장시의 감쇠력이 비대칭 되도록 

고려하였다. 이 MR 댐퍼형 착륙장치가 압축과정에 들

어 갈 때, MR 댐퍼에는 유로에서 유체 유동에 따른 압

력강하로 인한 감쇠력이 발생하고 또한 회로에 전류를 

인가시켜 외부 자기장으로 인한 제어 감쇠력인 MR 유

체 항복응력이 발생한다. 그리고 스트로크가 발생하면

서 압축된 공기 챔버에서 공기력이 작용한다. Model 1

은 압축시 상부 챔버에서 하부 챔버로 유체 유동이 발

생하고 상부 챔버에서 감소하는 MR 유체 부피가 하부 

챔버에서 증가하는 부피보다 크므로 그 차이만큼 공기 

챔버가 압축된다. MR 유체는 고압 챔버에서 저압 챔버

로 흐르므로 상부 챔버가 고압 챔버, 하부 챔버가 저

압 챔버가 된다. 유로에서의 압력강하가 공기 챔버의 

압력의 크기에 가까워질수록 하부 챔버의 압력이 매우 

낮아지며 MR 유체의 포화 증기압보다 낮아질 때, 캐

비테이션이 발생할 수 있다. 이는 압축과정 중 고압 

챔버에서 저압 챔버 쪽으로 유체가 흐르지 못하게 하

여 충분한 감쇠력이 발생하지 않는다. 이러한 현상은 

결과적으로 착륙장치의 성능을 저하시키기 때문에 반

드시 개선되어야 한다. 

       

Table 1 Landing gear parameters 

Quantity Symbol 
Value 

Unit 
Model 1 Model 2 

Effective area of 
pneumatic force 

𝐴𝐴𝑎𝑎 1.25e-03 2.15e-03 m2 

Effective area of hydraulic 
force 

𝐴𝐴ℎ 1.20e-03 1.77e-03 m2 

Average radius of inner 
annular tube 

𝑅𝑅𝑖𝑖 11.1 13.55 mm 

Width of inner annular 
tube 

𝑡𝑡𝑖𝑖 1 1.2 mm 

Average radius of outer 
annular tube 

𝑅𝑅𝑜𝑜 6.5 8.5 mm 

Width of outer annular 
tube 

𝑡𝑡𝑜𝑜 1.5 2.5 mm 

Length of annular tube 𝐿𝐿 115 114 mm 

Initial air chamber 
pressure 

𝑃𝑃𝑎𝑎0 1000 319.3 kPa 

Initial air chamber volume 𝑉𝑉0 2.78e-04 4.63e-04 m3 

Atmospheric pressure 𝑃𝑃𝐴𝐴𝐴𝐴𝐴𝐴 101.325 kPa 

Tire force index 𝑘𝑘𝑡𝑡 412000 N/m 

Polytropic process index 𝑛𝑛 1.4 - 

Viscosity of MR fluid 𝜇𝜇 0.28 Pa∙s 

Gravitational acceleration 𝑔𝑔 9.81 m/s2 

       

캐비테이션의 발생을 방지하기 위해 내부 형상 배치

를 수정한 Model 2는 구조상 사용하는 MR 유체의 부

피는 약간 증가하고 착륙장치 압축 과정에서 하부 챔

버에서 상부 챔버로 MR 유체 유동이 발생한다. 스트

로크에 따라 하부 챔버의 부피는 감소하고 공기 챔버

는 압축된다. 따라서 상부 챔버는 저압 챔버, 하부 챔

버는 고압 챔버가 되는 구조이다. 상부 챔버의 압력은 

(a)  

(b) 

Fig. 1 Structures of the landing gear equipped  
with MR damper: (a) Model 1, (b) Model 2 
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공기 챔버가 압축되기 때문에 초기 압력보다는 항상 

크므로 압축과정에서 캐비테이션이 발생하지 않는다. 

본 논문에서 사용되는 착륙장치의 구조형상 치수는 연

방항공규정의 Part 23.725에서 명시된 낙하속도 3m/s 

조건에서 최대 내력은 28kN 미만, 최대 스트로크는 

200mm 이하가 되도록 결정하였으며 자세한 치수는 

Table 1에 정리되어 있다. 

본 연구의 MR 댐퍼형 착륙장치의 2 자유도계 수학

적 모델링은 다음과 같이 간략하게 기술할 수 있다. 

착륙장치가 낙하하여 지면에 닿기 전까지는 1 자유도

를 갖는 자유 낙하 운동으로 표현되며, 지면에 닿는 

직후의 착륙장치의 거동은 2 자유도계로 나타낼 수 있

다. 이때, 착륙장치에 작용하는 힘은 Fig. 2와 같은 자

유물체도로 나타낼 수 있고 이때의 운동방정식은 식

(1a) 및 식(1b)과 같다. 𝑧𝑧1, 𝑧𝑧2는 각각 상부질량 및 실

린더의 변위와 하부 피스톤 및 타이어 휠 축의 변위를 

뜻한다. 착륙장치에 작용하는 힘은 크게 외력과 내력

으로 구분된다. 𝐹𝐹𝑠𝑠은 내력을 의미하고 𝐹𝐹𝑠𝑠는 식(2)와 같

이 공기력(𝐹𝐹𝑎𝑎)과 감쇠력(𝐹𝐹𝑣𝑣), 각 부품에 작용하는 마찰

력(𝐹𝐹𝑓𝑓)으로 구성된다. 외력은 상부 및 실린더의 무게와 

지면 반력인 타이어 하중(𝐹𝐹𝑡𝑡)로 구성된다. 

 

𝑚𝑚1𝑧̈𝑧1 = −𝐹𝐹𝑠𝑠 + 𝑚𝑚1𝑔𝑔                                                                     (1a) 
 

𝑚𝑚2𝑧̈𝑧2 = 𝐹𝐹𝑠𝑠 − 𝐹𝐹𝑡𝑡 + 𝑚𝑚2𝑔𝑔                                                              (1b) 
 

𝐹𝐹𝑠𝑠 = 𝐹𝐹𝑣𝑣 + 𝐹𝐹𝑎𝑎 + 𝐹𝐹𝑓𝑓                                                                           (2) 
 

타이어 하중(𝐹𝐹𝑡𝑡)은 타이어의 압축 변위에 따라 발생

하는 힘이며 식 (3)과 같이 표현된다. 𝑘𝑘𝑡𝑡는 타이어 강

성, 𝑟𝑟은 타이어 탄성의 비선형성을 구현하기 위한 지

수를 의미한다[17]. 

 

𝐹𝐹𝑡𝑡 = 𝑘𝑘𝑡𝑡 ∙ 𝑧𝑧2𝑟𝑟                                                                                    (3) 
 

착륙장치의 스트로크(𝑠𝑠)는 식(4)와 같이 상부 실린더

와 하부 피스톤의 변위 차(𝑧𝑧1 − 𝑧𝑧2)로 정의된다. 공기는 

폴리트로픽 과정을 겪는다고 가정하고, MR 유체는 비

압축성 유체로 가정하였을 때, 공기 챔버의 압력(𝑃𝑃𝑎𝑎)은 

스트로크에 따른 함수로 나타낼 수 있고, 공기력(𝐹𝐹𝑎𝑎)은 

공기 챔버의 압력과 공기력이 작용하는 면적(𝐴𝐴𝑎𝑎)의 곱

으로 표현된다. 

 

𝑠𝑠 = 𝑧𝑧1 − 𝑧𝑧2                                                                                      (4) 
 

𝑃𝑃𝑎𝑎 = 𝑃𝑃𝑎𝑎0 ( 𝑉𝑉0
𝑉𝑉0 − 𝐴𝐴𝑎𝑎 ∙ 𝑠𝑠)

𝑛𝑛
− 𝑃𝑃𝐴𝐴𝐴𝐴𝐴𝐴                                                (5) 

 

𝐹𝐹𝑎𝑎 = 𝐴𝐴𝑎𝑎 ∙ 𝑃𝑃𝑎𝑎                                                                                     (6) 
 

MR 댐퍼형 착륙장치의 감쇠력은 각각 유로에서 압

력강하로 인한 감쇠력과 외부 자기장으로 인한 제어 

감쇠력인 MR 유체의 항복응력으로 계산된다. 그러나 

본 논문에서는 비 제어시에서의 착륙장치의 낙하 시뮬

레이션을 수행하고 캐비테이션이 발생 여부에 관심이 

있기 때문에 환형유로에서 유체 유동에 의해 발생하는 

감쇠력만 고려한다. MR유체를 비압축성 유체로 가정하

였으므로 유량 (Q)은 스트로크 속도 (𝑠̇𝑠)와 착륙장치의 

구조에 따라 결정되는 유효면적(𝐴𝐴ℎ)의 곱으로 표현할 

수 있고, 완전발달 층류 유동으로 가정하면 환형 유로

에서의 발생하는 압력강하(∆𝑃𝑃)는 식(7c)와 같이 나타

낼 수 있다. 압력강하와 유압이 작용하는 면적 (𝐴𝐴ℎ)의 

곱으로 유로의 압력강하에 의한 감쇠력을 계산할 수 

있다[18]. 𝑅𝑅𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐과 𝑅𝑅𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡은 각각 압축시와 인장시의 유

동 저항을 뜻한다.  

 

𝑅𝑅𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐 = 12𝜇𝜇𝜇𝜇
𝜋𝜋𝐷𝐷𝑜𝑜𝑡𝑡0

3  ,      𝑅𝑅𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡 = 1
1

12𝜇𝜇𝜇𝜇
𝜋𝜋𝐷𝐷𝑜𝑜𝑡𝑡0

3
+ 1

12𝜇𝜇𝜇𝜇
𝜋𝜋𝐷𝐷𝑖𝑖𝑡𝑡𝑖𝑖

3

                       (7𝑎𝑎) 

 

Q = 𝐴𝐴𝑄𝑄 ∙ 𝑠̇𝑠       (7𝑏𝑏)        ∆𝑃𝑃 = {𝑅𝑅𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐 ∙ 𝑄𝑄     (𝑠̇𝑠 ≥ 0)
𝑅𝑅𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡 ∙ 𝑄𝑄     (𝑠̇𝑠 < 0)             (7𝑐𝑐) 

 

𝐹𝐹𝑣𝑣 = ∆𝑃𝑃 ∙ 𝐴𝐴ℎ                                                                                    (8) 
 

착륙장치의 성능을 나타내는 지표로서 충격흡수효율

을 이용한다. 충격흡수효율은 항공기의 총 에너지에 

대한 착륙장치가 소산시킨 에너지의 비로 나타낼 수 

있고 이는 식(9)과 같이 표현된다. 

𝐸𝐸𝐸𝐸𝐸𝐸 [%] = ∫ 𝐹𝐹𝑠𝑠 𝑑𝑑𝑑𝑑
𝐹𝐹𝑠𝑠,𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚 ∙ 𝑠𝑠𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚

 × 100                                                (9) 

 

여기서 𝐹𝐹𝑠𝑠,𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚, 𝑠𝑠𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚𝑚는 각각 최대 내력과 최대 스트로

크를 의미하고, 식(9)의 분자는 MR 댐퍼 착륙장치가 

Fig. 2 Free-body diagram of 2-DOF model 
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소산시킨 에너지의 총량으로서 스트로크가 발생한 후

부터 정지할 때까지 내력을 스트로크에 따라 적분하여 

계산한다. 착륙장치의 충격흡수 효율 곡선에서 1차 피

크(1st peak)는 압축과정 초반에 감쇠력으로 인해서 나

타나고 2차 피크(2nd peak)는 압축과정 후반에 공기실 

압축으로 인해 나타난다. 

    

댐댐퍼퍼형형 착착륙륙장장치치의의 모모델델링링
       

낙하 시뮬레이션을 통한 착륙장치의 내력 예측을 하

기 위해 다중물리시스템용 해석 프로그램인 Amesim

을 활용하였다. Amesim 프로그램은 동역학계 각 요소

의 조합으로 전체 시스템을 구성할 수 있는 라이브러

리(Library)를 제공한다. 본 논문에서는 상부 질량과 

타이어 휠 질량 등의 거동을 모델링하는 기계적 라이

브러리(Mechanical Library), 각 챔버와 유로의 구조를 

모델링하는 유공압 라이브러리(Hydraulic, Pneumatic 

Library)를 이용하여 MR 댐퍼형 착륙장치를 모델링하

였다. 본 연구에서는 유로 형상 구조가 MR 댐퍼 착륙

장치의 성능에 미치는 영향을 분석하는 것이 목적이므

로 MR 코어는 모델링에서 제외하였다. 

2 자유도계 모델링과 착륙장치에 발생하는 내력 예

측 비교를 위해서 타이어/지면 접촉요소를 일치시키는 

것이 중요하다. 따라서 2 자유도계 모델링과 동일하게 

착륙장치 타이어의 강성을 이용하여 지면 반력을 

Amesim에 고려하였다. 공기 챔버 내 공기는 폴리트로

픽 과정을 따르도록 Amesim 모델을 구성하였고, 플로

팅 피스톤도 추가하여 모델링하였다. 환형 유로 모델

링은 관로 마찰계수를 이용한 관로저항과 유체의 압축

성을 고려한 관로 커패시턴스를 이용하여 구성하였다. 

Amesim내의 원형 관로 마찰계수는 Nikuradse Harp 

모델을 적용하였으며 본 연구의 MR 댐퍼형 착륙장치

는 환형 관로 형태 유로를 사용하므로 수력직경을 이

용하여 수정된 마찰계수를 사용하였다[20].. 감쇠력을 

비대칭적으로 작용시키기 위해 적용된 릴리프 밸프는 

체크 밸브(Check valve)를 이용하여 구현하였고 코어

의 직경에 비해 유로 너비가 매우 작으므로 압력으로 

인한 유로의 팽창은 무시하였다[21]. Amesim을 활용

한 본 연구의 MR 댐퍼형 착륙장치 모델링은 Fig. 3과 

같이 나타낼 수 있고, 낙하 시뮬레이션의 해석 조건은 

Table 2과 같으며 상부 질량은 Beechcraft사의 

Baron-G58 기종을 참고하여 설정하였다. 
       

Table 2 Simulation conditions 
Parameters Symbol Value Unit 

Aircraft Mass (Sprung Mass) 𝑚𝑚1 680 kg 

Piston & Wheel Mass 
(Unsprung Mass) 

𝑚𝑚2 18 kg 

Floating Separator Mass 𝑚𝑚𝑓𝑓 0.3 kg 

Vertical Sink Velocity 𝑣𝑣 3 m/s 

  

낙낙하하시시험험 해해석석결결과과 및및 토토의의
      

본 연구에서 다루는 MR 댐퍼 착륙장치 Model 1에 

대한 해석 결과는 다음 그림 Fig. 4에 나타내었다. 이 

그림에서 상부 챔버의 압력과 유로의 압력강하의 크기

를 Amesim 해석과 2 자유도계 모델링의 해석을 통해 

결과를 비교하였다. 압축시 상부 챔버가 고압부가 되

므로 유로에서 발생하는 압력강하는 상부 챔버의 압력

보다 클 수 없다. 이러한 현상은 2 자유도계 모델링 

해석결과에서는 확인이 되지 않지만, Amesim 모델 해

석 결과에서는 확인할 수 있었다. 2 자유도계 모델링에

서의 유량은 스트로크 속도에 대한 함수이나 Amesim 

모델에서는 유량은 각 챔버들의 체적 변화량으로 계산

된다. Model 1의 해석 결과, 하부 챔버의 압력은 Fig. 

5에 나타내었다. 하부 챔버는 착륙장치가 압축과정일 

때에 저압 챔버가 되고 이때의 압력은 매우 낮다. 캐

비테이션이 발생하면 챔버내 기체의 부피는 증가하고 

유로에 발생하는 유량은 저압부의 체적 변화량보다 작

아진다. 따라서 유로에서는 충분한 압력강하가 발생하

Fig. 3 Amesim simulation models:  
(a) Model 1, (b) Model 2 

(a)                     (b)  
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지 못한다. 적은 유량으로 인해 공기 챔버는 빠르게 

압축되고 공기력의 최대값은 최대 스트로크일 때가 아

니라 더 빨리 최대값에 도달한다. Model 1에 대한 2 

자유도계 모델링에서는 압축시 저압 챔버의 압력의 하

한에 대한 정의가 없기 때문에 압력강하의 크기가 공

기 챔버의 압력보다 크게 계산될 수 있다. 따라서 압

축과정 초반에 유로에서의 압력강하의 크기가 최대값

을 가진다. 하지만 실제로는 압력강하가 공기 챔버의 

압력보다 클 수 없으므로 2 자유도계 모델링을 통한 

내력 예측은 정확하지 않게 된다. Amesim 및 2 자유

도계 모델링을 활용한 Model 1의 충격흡수효율 곡선 

결과를 다음 그림 Fig. 6에 나타내었다. Amesim을 활

용한 시뮬레이션에서는 착륙장치의 압축과정 초반에 

충분한 감쇠력이 발생하지 못하고 최대 공기력이 최대 

스트로크 발생 이전에 나타나므로 착륙장치 내력의 1

차 피크와 2차 피크가 순차적으로 발생하지 않음을 알 

수 있다. 착륙장치의 충격흡수효율은 Amesim을 이용

한 모델링에서 50.86%, 2 자유도계 수학적 모델링에서 

75.12%으로 계산되었다. Amesim 해석의 결과가 2 자

유도계 모델링의 결과에 비해 충격흡수효율이 현저히 

낮은 이유는 첫 압축과정에서 MR 유체가 저압 챔버 

쪽으로 이동하지 못해 유체 유동에 의한 감쇠력이 발

생하지 않기 때문이다. 압축 초기과정에서 발생할 수 

있는 유체유동 록킹(Locking) 현상은 저압 챔버의 압

력이 절대압력 0기압보다 낮아질 수 없기 때문에 나타

Fig. 4 Pressure drop through MR core channel and air 
chamber pressure [Model 1] 

(a) Amesim model, (b) 2 DOF model 

(a)  

(b)  

Fig. 5 Lower chamber pressure [Model 1] 

Fig. 7 Pressure drop through MR core channel and air 
chamber pressure [Model 2] 

(a) Amesim model, (b) 2 DOF model 

(a)  

(b)  

Fig. 6 Strut force – Stroke [Model 1] 
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나는 현상이다. 압축과정 중 공기 챔버가 저압 챔버가 

되도록 내부 구조를 수정 배치하면 상부 챔버의 압력

은 항상 공기 챔버의 초기 압력보다 높아 록킹 현상은 

발생하지 않도록 만들 수 있다. 

이를 바탕으로 내부 형상 배치를 수정한 Model 2를 

대상으로 시뮬레이션을 수행한 결과를 Fig. 7에 나타내

었다. 이 그림에서 상부 챔버의 압력과 유로의 압력강

하의 크기를 Amesim 해석과 2 자유도계 모델링의 해

석을 통해 결과를 비교하였다. 이를 통해 첫 압축과정 

초기에 압력강하가 충분히 발생하는 것을 알 수 있다. 

또한 스트로크 속도가 0이 되는 최대 압축상태에서 압

력강하는 발생하지 않고 공기 챔버의 압력은 최대값을 

갖는 것도 확인할 수 있다. Amesim 및 2 자유도계 모

델링을 활용한 Model 2의 충격흡수효율 곡선 결과를 

비교하여 그림 Fig. 8에 나타내었다. Amesim 모델 및 

2 자유도계 모델링을 활용한 Model 2의 충격흡수효율

은 각각 74.15%, 75.34%로 거의 동일한 결과를 나타

내는 것을 알 수 있다. 최대 스트로크에서 약간 차이

를 보이는 이유는 Amesim 모델에서 유로에서의 압력

강하 계산시 유체의 압축성 및 기공률을 고려할 수 있

고 상부 챔버의 플로팅 피스톤의 거동을 추가하여 보

다 체계적인 해석 수행이 되었기 때문이다. 

 

𝑉𝑉𝑉𝑉 =
𝑉𝑉𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎 + 𝑉𝑉𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣

𝑉𝑉𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙 + 𝑉𝑉𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎 + 𝑉𝑉𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣
                                                           (10) 

 

저압부에서 캐비테이션의 발생 유무를 확인할 수 있

는 다른 방법으로는 각 챔버내 유체의 기공률(VC: 

Void Content)를 확인하는 방법이 있다. Amesim에서 

챔버내의 유체 기공률은 식(10)로 나타낼 수 있다. 여

기서 𝑉𝑉𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙는 유체 내의 순수한 유체의 부피, 𝑉𝑉𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎𝑎는 유

체에 용해되지 않은 기체의 부피, 𝑉𝑉𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣는 유체 내 증기

의 부피로 정의된다. 분모는 유체와 기체의 부피의 합

으로서 챔버의 총 부피이고, 분자는 챔버 내의 기체 

부피를 의미한다. 유체의 압력이 포화 증기압보다 높

고, 기체가 모두 유체에 용해되어 있을 때의 기공률은 

0이다. 캐비테이션이 발생할 경우 유체 내의 증기량이 

증가함에 따라 기공률 또한 증가한다. 

Amesim을 이용한 두 모델 Model 1 및 2의 낙하 시

뮬레이션을 수행하여 얻은 결과 중 하부 챔버의 기공

률을 다음 그림 Fig. 9에 나타내었다. 압축과정 중 

Model 1의 하부 챔버에서는 최대 약 0.105로 기체의 

부피가 크게 증가하는 것으로 나타났고 Model 2의 경

우에서는 최대 0.008로 상대적으로 매우 작았다. 이를 

통해 압축 초기과정 중 Model 1의 하부 챔버에서 캐

비테이션이 발생하였음을 확인할 수 있었다. 캐비테이

션으로 인한 유체이동 록킹을 방지하기 위해, 압축과

정 중 하부 챔버가 고압 챔버가 되므로 내부 형상 배

치를 수정하면 캐비테이션이 발생하지 않는다. Model 

2의 경우, 인장시에 하부 챔버가 저압 챔버가 되어 기

공률이 약간 증가하는 듯하나 첫 압축과정에서 최대 

내력의 크기가 28kN 미만이고 충격흡수효율이 2자유

도 모델링의 결과 거의 일치하는 것을 통해 착륙장치

의 성능이 설계조건을 만족시키는 것을 확인하였다. 

MR 댐퍼형 착륙장치는 유공압 착륙장치와 구조적으

로 유사하기 때문에 유공압식에서 사용된 2 자유도계 

모델링에서 감쇠력항을 수정하여 사용해 왔다. 유공압 

착륙장치의 유로는 일반적으로 미터링 핀과 오리피스

를 사용하기 때문에 공기 챔버와 오리피스가 같은 실

린더 공간에 위치한다[1,17,22-24]. 따라서 압축과정 

중 공기 챔버가 저압 챔버가 된다. MR 댐퍼형 착륙장

치는 외부 자기장을 이용하여 MR 유체의 항복응력을 

보다 효율적으로 발생시키기 위해 환형 유로를 사용하

므로, 내부 형상을 배치할 때에 공기 챔버를 상부 또

는 하부 챔버에 배치할 수 있다. Amesim 모델링의 해

석 결과를 바탕으로 압축과정에서 공기 챔버가 저압 

챔버가 되도록 내부 유로 구조형상을 갖는 것이 매우 

중요하다. 이러한 유로형상의 MR 댐퍼형 착륙장치에

서 설계자가 원하는 우수한 완충 성능을 가지는 것을 

시뮬레이션을 통해 확인하였다.  

       

결결 론론

Fig. 9 Void content simulation Fig. 8 Strut force – Stroke [Model 2] 
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본 논문에서는 Amesim을 이용하여 캐비테이션 발

생의 구조적인 원인을 분석하고, 이를 바탕으로 캐비

테이션을 방지하기 위해 MR 댐퍼형 착륙장치의 내부 

형상을 수정하고 그 성능을 검증하였다. 환형 유로를 

사용하는 MR 댐퍼 착륙장치의 특성상 기존의 2 자유

도계 모델링을 이용하여 낙하 시험 시뮬레이션을 수행

할 경우, 착륙장치의 저압 챔버에서 발생할 수 있는 

캐비테이션을 예측할 수 없으므로 Amesim을 이용하

여 모델링하는 것이 바람직하다고 판단된다. 다만 압

축과정에서 공기 챔버가 저압 챔버가 되도록 설계된 

경우에서는 2 자유도계로 모델링하여도 무난하다는 결

과를 얻었다.  

낙하 시뮬레이션 결과에서 압축과정 중 공기 챔버가 

고압 챔버가 되는 완충장치 구조일 경우, 기존의 2 자

유도계 모델링의 결과를 통해서는 캐비테이션을 예측

할 수 없었으나 Amesim 이용한 모델링의 시뮬레이션 

결과에서는 캐비테이션으로 인한 유체유동 록킹 현상

으로 압축과정에서 감쇠력이 충분히 발생하지 못하여 

충격흡수효율이 50.86%로 낮게 나타났다. 이를 바탕

으로, 저압 챔버에서 발생할 수 있는 캐비테이션을 방

지하기 위하여 압축과정 중 공기 챔버가 저압 챔버가 

되도록 내부 형상 배치를 수정하도록 제안하였다. 이 

경우에 대해 낙하 시뮬레이션을 수행하여 2 자유도계 

모델링과 Amesim을 이용한 모델링의 결과가 잘 일치

하는 것과 기공률 비교를 통해 캐비테이션이 발생하지 

않는 것을 확인하였다. 따라서 본 논문에서 제안한 형

태로 내부 형상을 갖는 MR 댐퍼형 착륙장치는 캐비테

이션을 방지하고 설계성능 조건을 만족시키는 것을 시

뮬레이션을 통해 검증하였다. 향후 제작된 착륙장치의 

충격흡수 동특성을 실시간으로 측정하는 낙하 시험을 

통해, 본 연구에서 제안한 유로 구조 형상을 갖는 MR 

댐퍼형 착륙장치의 성능을 검증할 계획이다.  
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