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초 록 

 

최근 다양한 분야에서 무인비행체가 사용되고 있다. 시장의 규모 또한 빠르게 

성장하고 있으며, 새로운 형태의 비행체들이 무인기로서 개발되고 있다. 사이

클로콥터는 기존의 회전익기와 다른 형태의 수직이착륙 비행체로서, 사이클로

이달 블레이드 시스템을 이용한다. 다수의 날개가 주기적으로 피치 운동을 하

며 로터의 축에 평행하게 회전하여 고기동성 및 저소음 특성이 예상되고, 신

개념 비행체로서 미래의 개인용항공기 시대의 후보 기술 중의 하나이다. 서울

대학교 항공우주구조연구실에서는 지난 2000 년도부터 사이클로콥터에 대한 연

구를 지속하고 있으며, 다양한 형태의 비행체를 개발하여 성능 실험 등을 진

행해 왔다. 

본 논문의 연구 목표는 공중에서 안정적인 자세 유지가 가능하며 저속으로 비

행이 가능한 쿼드로터 사이클로콥터를 개발하는 것이다. 이를 위해 기존의 연

구 결과를 토대로, 쿼드로터 사이클로콥터의 각 시스템을 개선했다. 먼저, 

CFD 해석을 통해 로터 성능 해석을 수행하고 설계변수를 결정하고, 전진 비행 

등 실제 비행 후에 고려해야 하는 주제에 대해 선행 연구를 진행했다. 사이클

로이달 블레이드 시스템을 구현하기 위한 로터제어장치를 개발하고, 허브 스

포크 형상 또한 개선했다. 개선된 로터에 대해서는 유한요소 구조해석을 통해, 

구조 안전성 및 안정성을 검토하였다. 한 개의 전기 모터로 네 개의 로터를 

구동할 수 있도록 동력 전달 장치를 설계하였으며, 이를 위해 동체를 재설계

했다. 쿼드로터 사이클로콥터에 대해 동역학 모델링을 하고, 기체의 자세제어 

방식을 결정하였다. 그리고 비행시 안정적으로 자세를 유지하기 위해, PID 제

어기를 설계하여 자세제어장치를 구성했다. 

제작 완료된 사이클로콥터는 비행에 앞서 지상실험 및 안전줄 실험을 통해 성
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능을 검증했다. 로드셀과 각종 측정장치로 이루어진 지상실험 장치를 구성하

여, 그 위에 사이클로콥터를 고정하고 로터의 개수를 증가시키면서 추력 및 

소모 전력 등을 측정했다. 단일 로터 실험에서는 해석으로 예측했던 로터의 

성능 실험 결과를 확인했고, 지상 실험 단계에서 지면 효과의 영향은 매우 작

음을 확인했다. 2-로터 실험에서는 로터 성능에 대한 로터제어장치 위상각의 

영향을 살펴보고, 로터의 추력 및 성능이 최대가 되도록 위상각을 조정하였다. 

네 개의 로터를 모두 작동하여, 제자리비행 및 최대추력 발생 시의 쿼드로터 

사이클로콥터의 운용 조건을 결정하였다. 이후 안전줄 실험 단계에서, 경험적 

방법을 통하여 사이클로콥터 자세제어장치의 PID 제어 변수들을 조정했다. 마

지막으로 제자리 비행 및 저속 수평 비행을 성공적으로 완료하고 연구 목표를 

달성했다. 

 

 

주요어 : 사이클로콥터, 무인비행체, 쿼드로터, 사이클로이달 블레이드 시스템, 

자세제어장치 
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1. 서 론 

 

최근 국방 분야와 민간 분야에서 다양한 목적으로 무인비행체(UAV, Unmanned 

Aerial Vehicles)를 활용하고 있다. 국방 분야에서는 위험지역의 정찰 또는 

훈련용 표적기로 활용하고 있으며, 민간 분야에서는 농약 살포, 지형 촬영, 

어군 탐지 및 천연 자원 탐사 등에 활용하고 있다. 이 외에도 무인기는 교통 

정보 수집, 기상학 및 대기 과학 등의 분야로 그 활용처를 넓히고 있다 [1-3]. 

세계 무인기 시장은 빠른 성장세에 있으며, 2020 년경에는 100 억 달러 이상의 

규모가 될 것으로 예상된다 (그림 1.1). 

헬리콥터나 고정익기 같은 전통적인 형상의 무인비행체 이외에 틸트로터, 날

개짓 비행체 등의 새로운 형태의 무인비행체 연구가 행해지고 있으며, 사이클

로콥터 또한 새로운 형태의 무인 회전익기로서 연구가 지속되고 있다. 현재 

개발되고 있는 회전익 무인비행체는 대표적으로 헬리콥터, 틸트로터, 쿼드콥

터 그리고 사이클로콥터 등이 있다. 헬리콥터는 주로터 회전축이 하나 또는 

둘인 경우가 주종을 이루며 다른 회전익기에 비해 관련 기술이 충분히 성숙되

어 있다. 틸트로터는 주로터를 기울여 프로펠러와 같이 사용하여 수직이착륙

이 가능한 비행체로서 국내에서도 많은 연구가 진행되었다. 쿼드콥터 방식은 

다수의 프로펠러를 이용한 형태로 주로 소형 비행체를 위주로 실용화 단계에 

있으나, 비교적 낮은 전진 비행속도와 중·대형화의 한계가 단점이다. 사이클

로콥터는 앞서 언급한 형태의 비행체에 비해 연구개발 빈도가 상대적으로 낮

으나, 기존의 회전익 비행체에 비해 소음이 적고 광범위하고 다양한 자세변화 

능력을 가지고 있으므로 이에 대한 연구가 필요하다. 미래의 교통은 수직이착

륙이 가능한 개인용항공기(PAV, Personal Air Vehicle)가 주가 될 것이고, 사
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이클로콥터는 개인용항공기에 유망한 수직이착륙 기술로서 연구 개발이 필요

하다. 본 논문에서는 비행 시연이 가능한 기술시현기 형태의 쿼드로터 사이클

로콥터에 대한 연구 개발 내용을 정리하였다. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

그림 1.1 세계 무인비행체 시장 전망 (Teal Group, 2013) 
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1.1 사이클로이달 블레이드 시스템 

 

사이클로이달 블레이드 시스템(CBS, Cycloidal Blade System)은 그림 1.2 와 

같이 날개 스팬 방향을 축으로 회전하는 여러 개의 블레이드로 구성된 로터 

시스템이다. 1920 년부터 연구가 시작되었으며, 워싱터 대학교의 Kirsten 이 

사이클로이달 추진 방식에 대한 연구를 진행했다 [4, 5]. Pi-피치 사이클로이

달 모션을 구현한 대형 사이클로이달 프로펠러를 제작하여 풍동실험을 했고, 

비행체에 적용하기 위한 연구를 진행했다. Kirsten 은 사이클로이달 로터를 비

행선 Shenandoah 호에 장착하여 자세제어를 위한 추진 시스템으로 활용했다. 

또한 미해군에서 사이클로이달 추진 방식을 선박에 적용하기 위해 Kirsten 의 

연구를 지원하였으며, 현재 사이클로이달 추진 방식은 예인선 등의 고기동 성

능이 요구되는 선박에 장착되어 운용되고 있다. Kirsten 의 연구에 이어서 

Eastman 은 전진 비행 조건에 적합하도록 고피치 시스템을 구현한 사이클로이

달 추진 방식에 대해 연구했다 [6, 7]. Kirsten 과 비슷한 시기에 NACA 

Langley Research Center 의 Wheatley 는 사이클로자이로(Cyclogiro) 회전익 

시스템에 대한 연구를 진행했다 [8, 9]. 단순화된 공력 이론을 유도하여 사이

클로이달 로터의 공력 성능을 예측하였으며, 풍동실험을 수행하여 결과를 비

교하였다. Wheatley 의 공력 이론은 실험 결과와 상당한 차이가 있었지만, 실

험에서 얻어진 추력의 크기는 상당히 컸다. Foshag 와 Boehler 는 다양한 횡류

형 비행체에 대한 보고서를 작성하였으며, 사이클로이달 블레이드 시스템에 

대한 기초 연구 내용을 정리했다 [10]. 사이클로이달 블레이드 시스템에서 날

개의 원심 하중은 날개에 굽힘힘으로 작용하며, 과거에는 이를 극복하기 위한 

기술적 한계가 존재하여 오랜 기간 연구가 중지되었다. 이후 유리섬유와 탄소
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섬유 같은 복합재료 신소재 기술이 발전하여, 매우 높은 비강성, 비강도를 갖

는 재료들이 개발되었고, 이는 날개에 작용하는 원심 하중을 극복할 수 있는 

요소가 되어, 현재에는 국내외에서 사이클로이달 블레이드 시스템에 대한 연

구를 진행하고 있다. 

 

 

 

 

 

 

그림 1.2 사이클로이달 블레이드 시스템 (CBS) 
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사이클로이드 커브는 비행하는 새의 날개 끝이 그리는 궤적에서 비롯되었다. 

비행하는 새의 날개 끝은 몸체를 기준으로 타원 형상을 그리면서 전진하게 된

다. 이러한 원리의 사이클로이드 곡선은 회전하는 구의 궤적을 나타내는 커브

로써 회전속도와 전진속도의 비에 따라 그림 1.3 과 같이 세 가지로 구분한다 

[10]. Curtate trochoid 는 회전 속도가 전진 속도보다 빠른 경우(전진비<1), 

Cycloid 는 두 속도가 같은 경우로 전진비는 1 이 되며, Prolate trochoid 는 

전진 속도가 회전 속도보다 빠른 경우(전진비>1)를 나타낸다. 

사이클로이드 커브를 추진 시스템으로 적용하면 그림 1.4 와 같은 세 가지 방

식의 시스템을 구현할 수 있다. 저피치 시스템은 로터가 회전할 때에, 날개가 

로터와 함께 회전을 하면서 주기적인 피치운동을 하는 것으로, 상대적으로 저

속 비행에 적합한 시스템이다. 저피치 시스템은 다시 Kirsten 저피치 시스템

과 사이클로이달 블레이드 시스템으로 나누어지며, 이는 날개의 피치 운동 궤

적에 따른 세부 분류이다. 고피치 시스템은 로터가 회전할 때에, 날개는 회전

하지 않으면서 주기적인 피치운동을 하는 것으로, 상대적으로 고속 비행에 적

합하다. 

본 논문에서 다루는 사이클로이달 블레이드 시스템은 저피치 시스템의 파생형

으로서, 그림 1.2 와 같이 다수의 날개가 사인 곡선을 따라 피치 운동을 하며 

추력을 발생하는 사이클로이달 블레이드 시스템이다. 
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그림 1.3 사이클로이드 (Cycloid) 운동 및 트로코이드(Trochoid) 운동의 

기구학적 표현 
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(a) Curtate Cycloid (저피치 시스템) 

 

 

(b) Basic Cycloid (Pi-피치 시스템) 

 

 

(c) Prolate Cycloid (고피치 시스템) 

 

그림 1.4 사이클로이드 추진 시스템 
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1.2 사이클로콥터 

 

사이클로콥터는 사이클로이달 블레이드 시스템을 활용한 새로운 형태의 비행

체로서, 기존의 동급 회전익기에 비해 낮은 회전수로 운용하기 때문에 상대적

으로 낮은 수준의 소음이 발생하는 장점을 갖고 있다. 또한 추력의 크기와 방

향을 순간적으로 쉽게 바꿀 수 있어, 수직이착륙 및 제자리비행 성능 이외에 

자유로운 비행 자세 변화를 통한 고기동의 운동 성능을 가지고 있다. 

서울대학교 항공우주구조연구실에서는 처음으로 사이클로이달 블레이드 시스

템을 활용한 비행체를 ‘사이클로콥터’라 명명하고, 이에 대한 연구를 선도

하여 세계적으로 가장 앞선 연구 성과 및 기술력을 보유하고 있다. 본 연구팀

의 연구가 해외에서도 호응을 얻어, 최근 미국, 유럽과 일본 등지에서도 사이

클로이달 블레이드 시스템을 활용한 비행체에 대한 연구가 점점 증가하고 있

다. 미국에서는 MAV 형태의 사이클로콥터를 개발 중에 있고, 유럽에서는 상업

적인 목적으로 중·대형의 사이클로콥터를 개발하고 있다. 

 

1.2.1 국내 연구 현황 

 

국내에서는 서울대학교 항공우주구조연구실에서 2000 년도부터 사이클로이달 

블레이드 시스템 및 사이클로콥터에 대한 연구를 진행해 왔다. 연구 초기에는 

사이클로이달 블레이드 시스템의 이해와 작동원리를 실현하기 위한 연구에 집

중했다. 그 후, 그림 1.5 와 같은 단일 로터 지상실험 장치를 구성하여 실험 

데이터와 해석치를 비교하여 로터 성능을 예측했다. 2kw 출력의 서보 모터를 
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이용해 로터를 구동하였으며, 주 동력축에 장착한 Rossete Strain Gauge 를 이

용해 로터에 작용하는 토크를 측정하여, 회전속도와 토크를 통해 소요마력을 

구할 수 있었다. 단일 로터의 회전속도, 반지름, 블레이드 개수 및 블레이드 

피치각 변화에 따른 로터 성능을 측정했고, 로터의 성능은 베이스 프레임에 

설치된 Loadcell 로 측정하였다. Star-CD 를 이용하여 CFD 해석하여 그 결과와 

실험 측정치를 비교하여, CFD 해석 모델을 분석하였다. 단일 로터 실험에서 

얻어진 CFD 해석기법이나 난류 모델은 추후 진행하는 사이클로콥터 개발연구

에 활용하였다 [11-17]. 단일 로터 실험 결과를 바탕으로 그림 1.6 과 같은 수

십 kg 급의 사이클로콥터와 그림 1.7 과 같은 다양한 형태의 사이클로콥터를 

개발했다 [18-21]. 그림 1.6 과 같은 수십 kg 이상의 UAV 사이클로콥터는 연구

비용이나 시간이 연구 여건에 비해 과도하게 필요했다. 따라서 제작비나 개발

기간을 최소화하기 위해, R/C 부품들을 적극 활용할 수 있는 소형 사이클로콥

터를 개발하였다. 각각의 사이클로콥터 개발 단계에서 로터 형상과 로터 제어

장치를 바꿔 시도하며 각 시스템의 장단점을 분석하여 최적의 형상을 목표로 

연구가 진행되었다[22-24]. 1 장 3 절에서는 본 연구의 기초가 되는 기존 연구 

내용들에 대해 정리하고, 그 내용을 추가로 살펴 보도록 한다. 

 

 

그림 1.5 단일 로터 지상실험 장치 
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(a) 2-로터 사이클로콥터 

 

 

(b) 4-로터 사이클로콥터 

 

 

그림 1.6 2-로터, 4-로터 사이클로콥터 
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(a) 첫 번째 소형 사이클로콥터 

 

(b) 두 번째 소형 사이클로콥터 

 

(c) 세 번째 소형 사이클로콥터 

그림 1.7 다양한 형태의 소형 사이클로콥터 
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서울대학교 항공우주구조연구실에서는 비행체 분야 이외에 사이클로이달 로터

를 신재생 에너지 분야에서 활용하는 방안에 대해서도 연구를 진행했다 [25]. 

그림 1.8 은 서울대학교에서 개발한 사이클로이달 방식의 수직축 풍력발전기이

다 [26]. 제주도의 풍력발전 단지에 설치하여 발전 성능에 대한 실험데이터를 

수집했으며, 기존의 수직축 풍력발전기에 비해 높은 발전 효율을 확인할 수 

있었다. 수평축 풍력발전기는 풍향이 바뀌게 되면 나셀 부분을 포함한 전체 

로터부가 회전해야 하지만, 사이클로이달 풍력발전기는 조그마한 로터 제어장

치의 위상각을 바꾸면 되기 때문에 풍향의 변화에 대해 훨씬 간단하게 대처할 

수 있다. 또한 수평축 풍력발전기에 비해 회전속도가 현저하게 낮으므로 블레

이드 끝단에서 발생하는 소음의 크기가 훨씬 작다. 수평축 풍력발전기는 먼 

바다에 풍력발전 단지를 구성할 때에도 소음이 환경에 끼치는 영향이 무시하

지 못할 만큼 크지만, 사이클로이달 풍력발전기는 도심지에도 적합할 정도로 

소음 특성이 좋다. 사이클로이달 풍력발전기의 발전 효율을 높이기 위해 블레

이드의 피치각을 개별 제어하는 방법도 연구했다 [27, 28]. 풍력발전기와 같

은 원리로 수력발전기에도 사이클로이달 블레이드 시스템을 적용할 수 있으며 

[29], 그림 1.9 와 같은 수력발전기를 제작하여 일정한 유속의 수조에서 파라

미터 실험을 진행했다. 플랩 장치를 이용한 성능 향상 연구도 진행하였다 

[30]. 

한국항공우주연구원에서는 서울대학교 항공우주구조연구실과 협업하여 그림 

1.10 과 같이 두 개의 사이클로이달 로터와 하나의 꼬리 로터를 가진 형태의 

2-로터 사이클로콥터를 개발하였다 [31]. 29 마력급의 엔진을 장착하였으며, 

기체의 총 무게는 110 kg 이다. 지상 실험을 통해 추력을 측정하고, 최종적으

로 안전줄 실험 단계에서 줄에 매달린 상태로 제자리 비행에 성공하였다. 
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그림 1.8 사이클로이달 풍력발전기 

 

 

 

 

그림 1.9 사이클로이달 수력발전기 
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그림 1.10 110 kg 급 2-로터 사이클로콥터 (KARI-SNU) 
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1.2.2 국외 연구 현황 

 

1990 년대 말 Bosch Aerospace 사와 미시시피주립대 연구팀에서 사이클로이달 

프로펠러에 대해 연구했다 [32-35]. 미시시피주립대의 McNabb 은 사이클로이달 

프로펠러 해석 모델을 만들었고, 그 예측치와 Bosch Aerospace 사에서 만든 로

터 시험장치 (그림 1.11)의 실험 결과와 비교했다. 사이클로이달 프로펠러는 

총 6 개의 날개가 가운데지지 방식으로 장착되어 있고, 로터 지름 및 날개 스

팬 길이는 4 피트이다. 날개 단면 형상은 NACA0012 이고, 코드 길이는 1 피트이

다. 로터 날개의 최대 피치각은 25°이고, 로터 최대 회전속도는 650 RPM 이다. 

600 RPM 의 회전속도에서 28 마력을 소모하여 62.6 kgf (138 lb)의 추력이 발

생함을 확인했다. 

 

 

 

 

그림 1.11 6-날개 사이클로이달 로터 (Bosch Aerospace, 1998) 
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2000 년대 이후, 매릴랜드대학교의 Chopra 교수 연구팀이 서울대학교에서 개발

하고 있는 사이클로콥터를 따라서 관련 연구를 진행해 왔으며, 현재 MAV 형태

의 사이클로콥터 개발을 위한 실험, 해석 및 연구를 진행하고 있다 [36-47]. 

6 인치 지름의 실험용 로터를 제작하여 블레이드 개수, 피치각, 회전속도를 변

경하며 실험하여 로터 성능 변화를 확인했다. 그림 1.12 과 같은 테스트 로터

를 제작하여 DPIV (Digital Particle Image Velocimetry) 실험을 수행했다. 

그림 1.13 은 DPIV 실험을 통한 사이클로이달 로터의 시간-평균 속도 측정결

과이다. 2011 년에는 그림 1.14 과 같은 Twin-rotor Cyclocopter MAV 를 제작하

여 제자리 비행에 성공했다. 초경량의 MAV 비행체 제작을 위해 로터 제어장치

를 매우 단순화하여, 추력의 크기는 로터 회전속도를 변경하여 조절하고, 추

력의 방향만 서보 모터를 이용해 제어하는 방식을 사용했다. 이러한 제어 방

식은 수 kg 이상의 사이클로콥터에는 적용이 힘들다는 단점이 있다. 최근에는 

전진 비행 시 MAV 사이클로콥터 로터의 성능 변화에 대한 연구와 비행 동역학

에 대한 연구를 진행하고 있다. 미 공군 사관학교에서도 MAV 사이클로콥터의 

동적 양력 (Dynamic Lift)에 대한 연구를 진행한 바가 있다 [48]. 

 

 

그림 1.12 DPIV 실험용 로터 (매릴랜드대학, 2008) 
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그림 1.13 사이클로이달 로터의 시간-평균 속도 측정값 (매릴랜드대학, 2008) 

 

 

 

그림 1.14 Twin-rotor cyclocopter MAV (매릴랜드대학, 2011) 



 

 １８ 

Technion-Israel Institute of Technology 에서 Isosilevskii 와 Levi 가 레이

놀즈 수 40,000 정도인 사이클로이달 로터에 대한 연구를 진행했다 [49]. CFD 

해석 결과는 사이클로이달 로터 회전 시에 블레이드 간에 복잡한 간섭 현상이 

발생함을 보여주었다. 블레이드 스팬 길이와 로터 지름이 4.3 인치인 로터를 

제작하여 그 실험결과와 해석 결과를 비교했다. 실험에 사용한 블레이드 단면 

형상은 NACA0015 이고, 코드 길이는 0.9 인치이다. 2-블레이드와 4-블레이드 

형상에 대해 측정한 로터의 평균 추력 성능이 해석결과와 근사하게 측정되었

다. 

오스트리아의 IAT21 사에서는 그림 1.15 와 같이 D-DALUS 라는 쿼드로터 형태의 

사이클로콥터를 개발하고 있다. 네 개의 사이클로이달 로터에 유선형의 동체 

형상을 이용해 비행하는 컨셉을 가지고 있다. 현재는 불안정한 상태로 잠깐씩 

제자리비행을 하는 기초적인 실험 단계에 있지만 상품화를 위한 연구를 지속

하고 있다. 

미국, 유럽 이외에 아시아 국가들에서도 사이클로콥터에 대한 연구를 하고 있

다. National University of Singapore 에서 전기로 가동되는 Cyclogiro 를 개

발하였으며, 4-bar 와 5-bar 로터 제어장치를 개발했다 [50]. 설계 변수를 변

경해 가며 실험을 수행하고 사이클로이달 로터의 성능 변화를 살펴보았다. 일

본의 University of Electro-Communications 에서 4-로터 Cyclogiro 기반 비행 

로봇을 개발했다 [51]. 로터 제어장치는 두 개의 회전 중심으로 이루어진 더

블 크랭크 방식을 채택했으며, 블레이드 스팬 길이, 블레이드 개수 등을 변화

시켜 파라미터 연구를 수행했다. National Institute of Advanced Industrial 

Science and Technology 의 Onda 는 사이클로이달 로터를 비행선의 자세 제어

용 추진 시스템으로 활용하기 위한 연구를 진행했다 [52]. 

비행체에 대한 연구 외에, 독일 Voith 사에서는 Voith-Schneider 프로펠러라는 

이름으로 사이클로이달 로터를 선박에 장착하여 활용하고 있다 [53, 54]. 추
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력 방향의 신속한 변경을 위해 프로펠러 회전축이 수직방향이 되도록 장착하

며, 프로펠러의 추력 방향이 선박의 전후좌우로 매우 자유롭기 때문에 예인선

과 같은 특수선에 주로 사용한다. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

그림 1.15 D-DALUS (IAT21 사에서 개발 中) 
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1.3 기존 연구 내용 

 

본 논문의 연구 방향을 정리하기 위하여 기존에 본 연구팀에서 사이클로이달 

로터에 관해 진행해 왔던 연구 내용을 정리하고 분석하였다. 단일 로터 지상

실험 장치를 이용한 연구 이후, 다수의 사이클로콥터를 개발하면서 공통된 최

종 목표는 사이클로콥터의 비행에 있었다. 로터의 구성이나 제어장치에 다양

한 방식을 적용하여 비행체를 제작하였으나 실제로 비행을 구현하는 데에는 

어려움이 따랐으며, 이러한 문제점들에 대한 분석이 필요했다. 따라서 단일 

로터 지상실험 장치부터 2-로터, 4-로터 사이클로콥터의 연구와 실험 그리고 

소형 사이클로콥터를 개발한 경과를 살펴보고, 그 문제점을 분석하여 이를 극

복할 수 있는 연구 방향을 세웠으며, 이를 토대로 연구를 진행하여 본 논문의 

최종 목표인 쿼드로터 사이클로콥터의 비행을 달성할 수 있도록 했다. 

 

1.3.1 단일 로터 지상실험 장치 

 

그림 1.5 와 같은 사이클로이달 로터의 파라미터 연구를 위한 단일 로터 지상

실험 장치를 구성했다 [34, 37]. 그림 1.16 과 같은 로터 제어장치를 최초로 

구성하였으며, 성공적으로 파라미터 연구를 수행했다. 로터 제어장치는 전동 

모터와 가까이 위치한 허브 내부에 위치하였으며, 파라미터 연구만을 위해 구

성한 장치로서 즉각적인 피치각과 위상각 변화는 불가능한 장치였다. 그림 

1.17 는 파라미터 실험 결과로서, 일정 조건 하에서 날개의 개수와 로터 반지

름에 따른 추력 크기의 변화를 나타낸 것이다. 
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그림 1.16 단일 로터 지상실험 장치의 로터 제어장치 

 

 

그림 1.17 단일 로터 지상실험 결과 
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1.3.2 2-로터 사이클로콥터 

 

그림 1.6 의 2-로터 사이클로콥터는 단일 로터 지상실험 장치의 실험 결과를 

토대로 만든 최초의 사이클로콥터이다 [34]. 탄소복합재 날개를 직접 제작하

여 장착하였으며, 100cc 급의 엔진으로 구동되고, 그림 1.18 과 같은 로터 제

어장치를 다시 구성하였다. 단일 로터 지상실험 장치와 같은 양단지지 로터 

구조를 가지고 있으며, 로터 제어장치의 경우 기존에는 동체의 안쪽 허브에 

위치했었지만 2-로터 사이클로콥터의 로터 제어장치는 동체 최외곽에 위치한

다. 가운데 부분에는 엔진의 동력을 전달해 주는 기어와 벨트 뭉치가 장착되

어 있다. 별도의 자세제어장치는 고려하지 않았으며, 무게중심점의 위치를 이

용해 제자리비행 시 피치자세를 유지하도록 했다. 실험 결과 동체의 변형으로 

인해 충분한 동력을 로터에 전달하기 힘들었으며, 그림 1.19 는 CFD 해석을 통

한 예측결과와 지상실험 결과이다. 

 

 

그림 1.18 2-로터 사이클로콥터의 로터 제어장치 
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그림 1.19 2-로터 사이클로콥터의 지상실험 결과 

 

1.3.3 4-로터 사이클로콥터 

 

그림 1.6 의 4-로터 사이클로콥터는 기존의 2-로터 사이클로콥터에서 탠덤 형

태로 로터를 배치하여 피치 방향 자세 제어를 염두하여 제작한 기체이다 [41]. 

기체의 무게는 100 kg 급으로 초기에는 32 마력의 엔진을 이용하여 로터를 구

동했다. 하지만 엔진 냉각 및 운용 상에 문제가 발생하여 고용량의 전기모터

로 대체하였으며, 배터리의 무게로 인하여 비행에는 이르지 못하고 지상실험

장치 위에서 실험 데이터를 모으는 데에 집중하였다. 기체 형상이 바뀌면서 

그림 1.20 과 같이 로터 제어장치를 변경했다. 2-로터 사이클로콥터의 경우, 

로터의 외측 축을 지지하는 동체 구조물에 제어장치가 장착되었지만, 4-로터 

사이클로콥터는 외팔보 형태로 동체에 조립이 되어 있으므로 이에 대한 고려

가 필요했다. 주축 바깥에 위치한 커다란 베어링이 피치각 방향으로 이동 및 

위상각 방향으로 회전하며 날개의 각도를 변경했다. 스포크 형상은 탄소복합
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재 사각파이프 형상이었으나, 실험 중 스포크에서 발생하는 공기역학적 성능

저하를 감소시키기 위해 에어포일 형상을 갖는 스티로폼 부품을 제작하여 부

착했다. 그림 1.21 은 4-로터 사이클로콥터의 지상실험 결과이다. 

 

 

 

그림 1.20 4-로터 사이클로콥터의 로터 제어장치 

 

 

 

그림 1.21 4-로터 사이클로콥터의 지상실험 결과
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1.3.4 소형 사이클로콥터 

 

기존에 제작했던 사이클로콥터는 모두 수십 kg 이상의 기체로서, 형상 변경이

나 기타 부속품 교체에 많은 금액이 필요했다. 따라서 기체의 크기를 소형으

로 변경하여 기존 R/C 부품들을 활용하고, 엔진 대신 전기 모터로 구동하는 

사이클로콥터를 개발하였으며, 이를 통해 제작비를 낮출 수 있었다. 그림 1.7

과 같은 다양한 형태의 사이클로콥터를 제작했으며, 기체 구성 및 제어장치 

구성에도 다양한 시도를 했다. 

첫 번째 소형 사이클로콥터는 기체의 개발 목표 또한 최소화하여 일체의 로터 

제어는 하지 않고, 로터 회전수만 제어하고 바닥에 끈으로 고정하여 로터의 

추력으로 비행이 가능한지만 확인했다. 그림 1.22 와 같이 로터 제어장치는 4-

로터 사이클로콥터의 방식과 거의 동일하며, 피치각 및 위상각은 고정된 상태

로 운행한다. 최종적으로 그림 1.23 과 같이 로터 추력을 이용해 제자리에서 

비행이 가능함을 확인할 수 있었다. 

 

 

그림 1.22 첫 번째 소형 사이클로콥터의 로터 제어장치 
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그림 1.23 첫 번째 소형 사이클로콥터의 안전줄 비행 

 

 

잠자리 형상의 두 번째 소형 사이클로콥터는 두 개의 사이클로이달 로터와 하

나의 꼬리로터로 이루어진 기체이다. 꼬리로터는 사이클로이달 로터에서 추력

을 발생시킬 때에 작용하는 토크를 상쇄시키는 역할을 하며, 소형 헬리콥터의 

꼬리로터를 그대로 사용했다. 기존의 로터 제어장치에서는 한 개의 날개에 연

결된 컨트롤 로드가 제어장치의 외륜을 회전시키는 방법으로서, 필연적으로 

각각 날개의 피치운동이 동일하지 않게 된다. 따라서 내·외륜이 존재하는 방

식 대신 그림 1.24 와 같이 하나의 컨트롤 포인트로 제어를 하는 방식으로 변

경하였다. 꼬리로터를 이용한 피치 방향 제어에만 상용 자이로 장치를 이용해 

자세제어를 시도하였고, 그림 1.25 와 같이 이륙에는 성공하였으나 자세제어가 

불안정하여 비행에는 실패하였다. 
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그림 1.24 두 번째 소형 사이클로콥터의 로터 제어장치 

 

 

그림 1.25 두 번째 소형 사이클로콥터의 이륙 모습 

 

 

그림 1.7 의 마지막 형상과 같이 세 번째 소형 사이클로콥터는 네 개의 로터를 

갖는 형태로 변경하였다 [41]. 기존의 4-로터 사이클로콥터와 같이 앞뒤 한 

쌍의 로터가 마주보는 방향으로 서로 반대 방향으로 회전하며, 각각의 로터는 

개별 모터로부터 동력을 전달 받고, 네 개의 날개가 피치 운동을 하며 추력을 

발생시킨다. 이번 기체에서는 처음으로 날개 가운데 지지 방식의 로터를 사용
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했다. 기존까지의 모든 사이클로콥터는 날개의 양단을 모두 지지하는 방식을 

사용했지만 세 번째 소형 사이클로콥터에서는 날개의 가운데만을 지지하는 방

식을 채택했으며, 이 경우 직사각형 날개보다 구조적, 공기역학적으로 유리한 

타원형 날개를 사용하게 되었다. 날개 가운데 지지방식으로 변경하면서, 로터 

제어장치 또한 그림 1.26 과 같이 스와시 플레이트 방식으로 변경하였다. 그림 

1.27 과 같이 안전줄 실험을 성공적으로 마쳤으나, 비행을 시도했을 때에는 자

세제어가 제대로 되지 않아 비행에 실패했고, 자세제어장치의 필요성을 확인

했다. 

 

 

그림 1.26 세 번째 소형 사이클로콥터의 로터 제어장치 

 

 

그림 1.27 세 번째 소형 사이클로콥터의 안전줄 실험 
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전기 모터의 위치를 가운데로 옮겨 동체 형상을 바꾸어 네 번째 소형 사이클

로콥터를 개발했다. 로터 형상은 그대로이며, 전기 모터 개별로 구동하던 로

터 방식에서 네 개의 모터를 하나로 연결하여 로터를 구동하는 방식으로 바뀌

었다. 각 로터 부근에 위치하던 모터의 위치가 동체 가운데 부분으로 이동하

였고, 기존 동체를 보강하여 동체 형상을 바꿔주었다. 네 번째 소형 사이클로

콥터에서는 기체의 자세제어를 위해 자세제어장치(FCS, Flight Control 

System)를 구입하여 장착하였다 (그림 1.28). 기존에 개발했던 사이클로콥터

들은 R/C 용으로 사용하는 자이로(Gyro)만 사용하여 자세를 제어하려고 했다. 

하지만 롤, 피치, 요 방향 모두 제어를 하려는 경우, 각 채널들 간에 믹싱

(Mixing)이 필요하고 이를 위해서는 연산 및 제어를 담당하는 자세제어장치가 

따로 필요하게 되었다. 자세제어장치에 PID 제어 로직을 입력하여 롤, 피치, 

요 방향으로 자세를 제어하도록 했으며, 안전줄 실험 단계에서 어느 정도 자

세 유지가 가능했다 [45]. 하지만 지속적으로 비행상태를 유지하는 데에는 한

계가 있었으며, 실험 중 기체가 파손되었다. 

 

 

 

그림 1.28 네 번째 소형 사이클로콥터 안전줄 실험 
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1.4 연구 목표 및 내용 

 

본 논문의 연구 목표는 공중에서 안정적인 자세 유지가 가능하며 저속으로 비

행이 가능한 쿼드로터 사이클로콥터를 개발하는 것이다. 표 1.1 은 기존에 개

발했던 소형 사이클로콥터들의 연구 결과를 토대로 한 쿼드로터 사이클로콥터

의 목표 성능을 나타낸 값이다. 기체가 연속적으로 낼 수 있는 최대 추력은 

16 kgf 이상이고, 기체무게는 13 kg 이하로 한다. 최대 추력과 기체무게의 차

이는 자세제어를 위한 여유추력으로, 이는 최대 추력의 20% 이상이 되어 비행

시 안정적으로 자세를 유지할 수 있도록 한다. 또한 제자리비행 및 저속수평

비행 시, 비행시간은 5분 이상이 되도록 한다. 

 

 

표 1.1 쿼드로터 사이클로콥터 목표 성능 

 

항 목 값 

최대 추력(연속) > 16 kgf 

기체무게 < 13 kg 

여유추력 

(= 최대 추력 – 기체무게) 
> 최대 추력의 20% 

비행시간 

(제자리비행 및 저속수평비행) 
> 5 min. 
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기존의 연구를 통해 사이클로콥터의 비행 가능성을 충분히 확인했다. 하지만 

자유 비행이 가능한 기술 시현기 개발에는 아직 도달하지 못하였으며, 이에 

본 논문의 연구 목표는 공중에서 안정적인 자세 유지가 가능하며 저속으로 비

행이 가능한 쿼드로터 사이클로콥터를 개발하는 것이다. 이를 위해서는 기존

의 연구 내용을 참고하되, 사이클로콥터의 시스템을 개선하고, 실험을 통해 

그 성능을 검증하여 비행에 이르도록 한다. 로터 성능 해석 결과를 토대로 로

터 제어장치 및 허브 스포크 형상을 개선하여, 최대 추력 목표치를 달성할 수 

있도록 하고, 구조 해석을 통해 변경된 형상에 대한 안전성 및 안정성을 확인

하도록 한다. 동체는 경량화를 목표로 동력원 및 동력 전달 장치 등을 개선하

여, 기체무게가 13 kg 를 초과하지 않도록 한다. 사이클로콥터의 최대 추력 및 

기체무게에 따른 여유 추력은 지상 실험 단계에서 검증한다. 기체의 자세를 

유지하는 자세제어장치를 구성하고, 안전줄 실험을 진행하여 안정적인 자세 

유지 및 비행 가능성을 검토한다. 최종적으로 비행을 시도하여, 연구 목표인 

제자리비행 및 저속수평비행을 수행하도록 한다. 본 논문의 각 장에서는 아래

와 같은 연구 내용을 정리하였다. 

 

2 장에서는 기존의 연구 결과를 토대로한 쿼드로터 사이클로콥터의 개발을 세 

분야로 나누어 서술하였다. 로터의 경우, 기존에 2-D 및 3-D 해석 결과를 참

고하여 설계 변수를 결정하였다. 쿼드로터 사이클로콥터의 앞뒤 로터는 회전 

방향이 서로 반대이다. 추후 전진 비행에 대비하여 로터의 회전 방향에 대한 

CFD 해석을 통해 로터의 성능 변화를 예측하고, 고속 비행 시 자세제어 알고

리즘의 개선에 참고하도록 한다. 허브 스포크 및 로터제어장치의 재설계를 통

해 구조물의 신뢰성 및 내구도를 향상시키고, 정적/동적 구조 해석을 통해 설

계의 타당성을 확인하였다. 동체는 기존의 형상에서 강성 확보 및 경량화를 

달성하였고, 전기 모터의 동력을 각 로터에 전달하는 동력 전달 장치를 개발
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했다. 그리고 쿼드로터 사이클로콥터가 공중에서 자세를 유지할 수 있도록 하

는 자세제어장치를 구성했다. 이를 위해 기체의 자세제어를 위해 동역학 모델

링을 수행하였으며, 피치, 롤, 요 방향의 자세제어 방식을 결정하고, PID 알

고리즘을 적용했다. 

 

3 장에서는 2 장에서 개발한 쿼드로터 사이클로콥터의 실험적 연구 내용을 정

리했다. 지상 실험, 안전줄 실험 그리고 비행 실험을 단계적으로 진행했으며, 

각 단계에서 얻은 실험 결과와 그에 대한 고찰을 서술하였다. 지상 실험 데이

터를 수집하기 위한 지상실험 장치를 구성하고, 로터의 개수를 단계적으로 증

가시켜 가면서 지상 실험을 진행했다. 지상 실험 단계에서 기체 성능에 대한 

검증을 완료한 후, 안전줄 실험을 통해 자세제어장치의 정상 작동을 확인하고, 

실험적 방법을 통해 PID 알고리즘의 제어 변수들을 최적화 하였다. 실험적 방

법을 통해 롤, 피치, 요 방향의 자세제어 변수들을 결정하고, 비행 실험을 위

한 준비를 마쳤다. 비행 실험 단계에서는, 제자리 비행과 저속 수평 비행을 

성공적으로 수행하여 연구 목표를 달성했다. 

 

논문의 말미에 사이클로콥터의 구성품 제작 및 전기체 도안을 부록으로 첨부

하였다. 
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2. 쿼드로터 사이클로콥터 시스템 개선 

 

쿼드로터 사이클로콥터의 설계 및 개발은 기존에 개발했던 사이클로콥터의 연

구 결과를 바탕으로 수행하였다. 연구 초기 사이클로콥터 형상은 두 개의 로

터를 구성한 형태였다. 두 개의 로터를 좌·우로 배치하여, 로터에서 발생하

는 반토크를 상쇄하기 위해 헬리콥터에 사용하는 테일로터를 장착하기도 했다. 

하지만 최근에는 사이클로이달 로터만을 사용하고 수직이착륙 및 제자리비행

에 특화하여, 네 개의 로터로 구성된 사이클로콥터에 대한 연구를 지속해 왔

다. 기존의 연구를 이어서 쿼드로터 형태는 그대로 유지하고, 기체의 크기 또

한 유지하여 상용 부품의 활용과 설계 수정 및 제작이 용이한 쿼드로터 사이

클로콥터를 개발했다. 로터, 동체 및 자세제어장치 세 가지 분야로 나누어서 

성능 개선을 위한 해석 및 설계 수정 과정을 거쳤다. 

로터는 기존의 로터 성능 해석 결과를 바탕으로 허브 스포크와 로터제어장치

를 개선하였다. 허브 스포크 형상의 경우 기존의 샌드위치 패널 구조에서 세

미 모노코크 구조로 변경하였으며, 로터제어장치를 변경하여 허브 내부 공간

에 위치시켰다. 그리고 정적/동적 구조해석을 통해서 로터의 구조적 안전성 

및 안정성을 점검하였다. 

동체는 탄소복합재와 발사나무를 접합한 샌드위치 패널과 알루미늄 가공 부품

으로 구성했다. 기존의 실험 결과를 보완하여 무게를 절감하고 강성을 확보하

여 로터가 추력을 발생시킬 때에 생기는 변형을 최소화했다. 로터 마다 따로 

전기 모터를 장착하는 경우, 전기·전자적 문제와 자세 제어와 관련한 문제가 

발생하여 대용량의 단일 전기 모터로 대체했다. 상용 제품 중에서 적합한 모

터와 컨트롤러를 선정하였고, 모터의 동력을 각 로터에 전달하는 동력 전달 
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장치를 설계하였다. 

로터와 동체 개발에 이어, 조종사의 입력 신호에 맞춰 쿼드로터 사이클로콥터

가 자세를 유지할 수 있도록 자세제어장치를 구성했다. 먼저 자세제어를 구현

하는 원리를 정하고, 일반적인 PID 알고리즘을 적용하여 전기 모터와 서보 모

터들을 제어하는 자세제어장치를 개발했다. 

최종적으로 그림 2.1 과 같은 12.8 kg 의 쿼드로터 사이클로콥터의 개발을 완

료했다. 지상 실험, 안전줄 실험 및 비행 실험을 통한 연구를 진행하며 문제

가 발생하는 부분은 설계 변경을 하고 지속적으로 기체를 점검하여 내구성에 

문제가 발생하지 않도록 했다. 

 

 

 

 

그림 2.1 쿼드로터 사이클로콥터
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2.1 쿼드로터 사이클로콥터 로터 

 

기존의 사이클로콥터 개발 단계에서 로터의 설계 변수 최적화에 대한 연구를 

진행해 왔다. 2-D 와 3-D 유동 해석을 통해 로터 성능 해석을 수행했으며, 쿼

드로터 사이클로콥터의 설계 변수는 이 해석 결과를 토대로 결정했다. 로터 

날개는 기존 연구에서 타원형 날개가 직사각형 날개보다 성능이 좋음을 확인

했고, 본 기체의 날개는 이전에 사용하던 타원형 블레이드의 내부 구조를 보

강하여 그대로 활용했다. 허브 스포크의 공기역학적 손실을 최소화하기 위해, 

외형을 유선형으로 변경하였으며 강성을 확보하기 위해 세미 모노코크 구조 

형태로 변경했다. 허브 스포크 몰드를 제작하여 복합재료 성형 및 접합으로 

허브 스포크를 제작했다. 로터제어장치는 기존의 스와시 플레이트

(Swashplate) 방식에서 피치각-위상각 (Pitch-phase) 개별 제어 방식으로 변

경하여, 허브 스포크 내부 공간으로 삽입하여 장착했다. 마지막으로 로터부의 

구조 해석을 통해 로터 날개의 원심력에 의한 허브 스포크의 응력과 변형을 

살펴 보고, 로터가 고속으로 회전 시에 문제가 생기는지 알아 보았다. 

 

2.1.1 로터 성능 해석 및 설계변수 결정 

 

이중-다류관 모델(Double-multiple streamtube model)을 구성하여 모멘텀 이

론(Momentum theory)과 깃요소 이론(Blade element theory)을 따라 사이클로

이달 로터의 유동을 예측하는 이론 모델이 있다 [11]. 로터의 상하부를 나누

어 작동면(Actuator disk)을 설정하고, 먼저 로터 상부에서의 유입률(Inflow 
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ratio),  Rvuu / 은 다음 식에서 구할 수 있다. 

     222 sinsincos14







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C
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 는 로터 고형비(Solodity)로서, 로터의 날개 개수( bN )와 날개의 코드 길이

( c ) 그리고 로터의 반지름( R )에 의해 다음과 같이 정의된다. 

R

cNb




2
                            (2.2) 

a 는 양력 곡선 기울기(Lift curve slope)이고, dC 는 날개의 항력계수이다. 

 는 날개의 회전접선에 대한 피치각의 크기이고, 는 유입유동(Inflow)에 의

한 상대 유입각(Relative inflow angle)이며,  는 날개의 위치를 나타내는 

위상각이다. empk 는 불균일 유동, 3-D 효과, 끝단 효과 등을 고려한 경험적 

보정 계수이다. 

미소각 근사(small-angle approximation)를 통해 식 (2.1)을 다차 방정식으로 

단순화할 수 있으며, u 에서 uv 구하면 다음 공식에 의해 로터 내부에서의 하

류 속도, w를 구할 수 있다. 

sin
2

1
wvu                           (2.3) 

로터 하부 작동면에서 모멘텀 이론과 깃요소 이론을 통해 다음과 같은 식을 

구할 수 있으며, 위에서 구한 값을 통해 방정식을 풀 수 있다. 
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

  sincos1tan4 2222

a

C
a d
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식 (2.4)에서    Rvw dd /sin 이고,    Rw /cos 이다. 

앞서 살펴본 이론 모델을 통해서 사이클로이달 블레이드 시스템(Cycloidal 

blade system)의 유동 흐름을 개념적으로 이해할 수 있지만, 이중-다류관 모

델이라는 가정을 통해 구한 식에서 경험적 보정 계수( empk )를 통해 로터 성능
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을 계산하고, 설계 변수들을 결정하는 데에는 한계가 있다. 따라서 사이클로

콥터 로터 설계 시에는 CFD(Computational fluid dynamics) 해석을 통해 로터

의 성능을 예측하고, 설계 변수들을 최적화하였다 [18]. CFD 해석은 2-D 해석

과 3-D 해석을 순차적으로 진행했다. 타원형 날개의 특성을 고려하여 해석하

기 위해서는 3-D 해석이 적합하나, 하나의 케이스 마다 해석 시간이 과도하여 

계산 효율을 위해, 2-D 해석을 통해 1 차적으로 최적 설계를 하고 3-D 해석을 

통해 해석 결과를 검증하였다. 해석 결과를 종합하여 최종적으로 로터 설계 

변수를 결정하도록 한다. 

그림 2.2 는 2-D CFD 해석 모델의 격자 형상이고, 표 2.1 은 CFD 해석 조건들

을 나타내고 있다. 

 

 

 

 

  

 

그림 2.2 2-D CFD 해석 격자 형상 
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표 2.1 2-D CFD 해석 조건 

Analysis type 2-D transient Moving mesh type 

Arbitrary 

sliding 

interface 

Mesh type Structured Turbulence model 
k-ε/high 

Reynolds 

Number of cell 41,472 
Number of time 

steps 
1000 

Rotational angle 

/ time step 
1.8°   

 

 

날개의 익형은 기존 연구 결과를 토대로 NACA0018 로 결정했고, 날개의 개수 

또한 4 개로 정하였다. 그 외 로터의 반지름, 회전 속도, 피치각, 날개의 회전 

중심 위치, 코드 길이 및 날개의 프리셋 각도 등에 대하여 파라미터 연구를 

진행했으며, 이 중 로터의 회전 속도와 피치각을 제외한 로터 형상에 관한 변

수들은 2-D 해석 단계에서 결정하였다. 

타원형 날개의 형상은 2-D 해석 단계에서 구한 직사각형 날개의 형상에 기초

하여 그림 2.3 과 같이 같은 익면적을 갖는 형상으로 정한다. 

 

 

그림 2.3 직사각형 날개와 타원형 날개 비교 
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그림 2.4 3-D CFD 해석 격자 형상 

 

그림 2.4 는 앞서 결정한 타원형 날개의 형상에 따라 3-D CFD 해석을 위해서 

모델링한 격자 형상으로, 2-D 해석 조건과는 격자 모양과 개수만 다르다. 표 

2.2 는 CFD 해석을 통해 최종적으로 결정된 로터의 설계 변수이다. 

 

표 2.2 로터 설계 변수 

설계 변수 값 

로터 당 블레이드 개수 4 

날개 익형 NACA0018 

로터 반지름 0.27 m 

회전속도 1100 RPM 

날개 스팬 길이 0.5 m 

날개 코드 길이 (중간지점) 0.105 m 

고형비( ) 0.189 

날개 회전 중심점 위치 0.33c 

날개 프리셋 각도 0° 
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단일 로터를 가정한 해석 결과로서, 사이클로콥터의 최대 목표 추력은 16 kgf

이므로, 로터 당 추력의 크기는 4 kgf 가 필요하고, 해석값에 의한 로터의 예

상 추력은 피치각이 25°인 경우 4.74 kgf 이다. 그림 2.5 는 피치각 및 로터 

회전 속도에 따른 성능 예측 그래프이고, 추후 단일 로터 지상실험 결과와 비

교하도록 한다. 

 

 

(a) Thrust 

 

(b) Power 

그림 2.5 CFD 해석을 통한 사이클로콥터 로터 성능 예측 결과 
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2.1.2 추력 방향의 기울어짐 현상 

 

사이클로이달 로터의 중요한 특징 하나는 추력 방향의 기울어짐 현상이다 

[18]. 그림 2.6 에서 제어장치의 위상각이 0°인 경우, 날개의 피치각( )은 

제어장치에 의한 최대피치각 설정값( con ) 및 위상각 설정값( con )에 따라, 다

음과 같이 변한다. 

 concon   sin                         (2.5) 

위상각 설정값이 0°인 경우, 날개는  90°및 270°인 영역에서, 최대 피

치각 상태가 되고, 추력 방향은 수직 방향으로 기대된다. 하지만 이 경우 실

제 추력 방향은 15°~ 20°정도 기울어지게 되고, 이는 앞서 살펴본 이론 모

델 및 가상 캠버 효과(Virtual camber effect)에 의한 영향으로 설명할 수 있

다. 

 

   

그림 2.6 추력 방향의 기울어짐 현상 
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식 (2.1)과 (2.4)를 유입 속도에 의한 식으로 바꿔주면, 
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이 된다. 그림 2.7 은 로터의 유입 유동 분포를 나타내고 있다 [11]. 로터의 

상단(  1800  ) 영역에서는 위상각이 0°에서 90°으로 변하면서 유입 

유동(Inflow)이 증가하고, 90°에서 180°으로 변하면서 0°~90°의 경우와 

대칭형상으로 다시 감소한다. 로터의 하단(  360180  ) 영역에서는 로

터 내부에 유도된 흐름에 의해 좌측 영역(  270180  )과 우측 영역

(  360270  )의 상대 속도의 차이가 발생하며, 이는 추력 방향의 기울

어짐 현상의 한 원인이 된다. 

 

 

 

그림 2.7 사이클로이달 로터의 유입 유동 분포 
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그림 2.8 가상 캠버 효과 (Virtual camber effect) 

 

또한 사이클로이달 블레이드 시스템에서는 그림 2.8 과 같은 가상 캠버 효과가 

존재한다 [11]. 이는 날개의 코드 위치에 따라서 날개의 상대 유입 속도가 다

르기 때문에 나타나는 현상이다. 그림 2.9 에서 로터의 반경이 R 이고, 날개의 

코드선과 회전 궤적의 접선이 이루는 피치각의 크기가 p 이다. 날개 뒷전에서 

날개 회전 힌지까지의 거리를 1c 이라 하면, 날개 뒷전에서 로터 회전중심까지

의 거리는 다음과 같다. 

)2/cos(2 1

2

1

2   pt RccRR                  (2.8) 
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그림 2.9 곡선 흐름에서의 코드 위치에 따른 입사각 

 

 

tR  선과 날개의 코드선이 이루는 각도 A는 









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
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



 
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R
A 



2
sinsin 1                     (2.9) 

이 된다. 임의의 코드 위치로부터 로터의 회전중심까지의 거리 xR 는 

    AxcRxcRR tx cos2
22                 (2.10) 

로 정의할 수 있으며, 따라서 임의의 코드 위치에서의 입사각 x 는 다음과 같

다. 
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
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일반 대칭형 날개를 사용하는 경우, 로터 날개가 피치운동을 할 때에 그림 

2.8 과 같은 가상 캠버선이 존재하는 듯한 효과가 나타나며, 날개가 로터 상단 

영역에서는 음의 캠버(Negative camber) 상태가 되고, 하단 영역에서는 양의 

캠버(Positive camber) 상태가 된다. 따라서 로터 상단에 비해 하단에서 더 

많은 추력을 발생시키고, 이는 로터 하단 영역에서의 좌우 불균형 특성을 두

드러지게 한다. 

 

 

 

 

 

그림 2.10 마그누스 효과 (Magnus effect) 
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추력 방향의 기울어짐 현상에 대한 또 다른 원인은 회전 실린더에서의 마그누

스 효과(Magnus effect)가 있다 (그림 2.10). 로터 위에서 아래 방향으로 유

도 흐름이 생길 때에 사이클로이달 로터는 하나의 실린더와 같은 영향을 끼치

게 되고, 이 때문에 수평힘이 발생하게 된다. Wheatley 는 전체 수평힘 성분 

중에서 약 1/3 정도는 이 마그누스 효과에 의한 영향이라는 연구 결과를 도출

하였다 [9]. 또한 Iosilevskii 는 다음 공식과 같이 정의된 로터의 유효 순환

( , Effective circulation)과 수평힘에 대한 연구를 진행했다 [49]. 

ix vF                              (2.12) 

날개의 개수가 2 개인 경우에는 16.0 이었고, 날개가 4 개인 경우에는 

23.0 이었으며, 이 때 고형비( )는 각각 0.125, 0.25 이었다. 

추력 방향의 기울어짐 현상은 실제 쿼드로터 사이클로콥터의 로터 제어장치 

초기 설정값을 정하는 데에 고려해야 하는 중요한 요소이다. 쿼드로터 사이클

로콥터는 앞뒤 로터의 회전 방향이 반대이고, 각 로터의 추력 방향의 기울어

짐 현상에 의한 수평힘 성분은 서로 대칭으로 작용하여 상쇄된다. 이는 기체

의 비행과는 상관없이 내부 하중으로만 작용하게 되는 힘요소 이며, 전체의 

로터 성능을 저하시키는 요인이 된다. 따라서 로터 제어장치는 각 로터의 추

력 방향이 수직 방향을 향하도록 설정해야 하며, 해석값 및 실험치를 토대로 

쿼드로터 사이클로콥터 기체 설정에 반영하도록 한다. 
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2.1.3 전진 비행 해석 

 

본 논문에서는 선행연구로서 추후 전진 비행 시에 앞뒤 로터의 비대칭 특성에 

의한 로터 성능 및 제어장치 위상각 변화에 대해 CFD 해석 및 연구를 진행했

다. 쿼드로터 사이클로콥터의 앞뒤 로터는 서로 회전 방향이 반대이다. 따라

서 전진 비행 시에는 앞뒤 로터 간의 유동 간섭 현상 이외에도 회전 방향에 

따른 성능 차이가 존재하며, 추후 전진 비행 시에는 이러한 현상을 고려해 주

어야 한다. 그림 2.11 은 비행 방향에 대한 로터 회전 방향의 차이 및 정의를 

나타내고 있다. 로터의 상단에서 날개 전진 방향과 기체의 이동 방향이 같은 

경우를 전방 회전 (FR, Forward Rotation)으로 정하고, 반대의 경우를 후방 

회전 (BR, Backward Rotation)으로 정했다. 그림 2.12 는 로터의 전진 속도비

(기체 전진 속도/날개 선속도)가 0.2 인 경우, 로터의 회전 방향에 따라 각기 

다른 유동 형태를 갖는 것을 나타내고 있다. 그림 2.13 은 순항 조건에서 전진 

속도비와 피치각에 따른 위상각 변화를 나타내고 있으며, 순항 조건은 수직방

향으로 기체 무게만큼의 추력이 발생하고 수평방향으로는 추력의 크기가 거의 

0 인 경우를 나타낸다. 로터 회전 방향에 따라 피치각과 위상각 변화 차이가 

발생함을 알 수 있고, 피치각이 커질수록 전진 속도비 한계가 높아짐을 확인

할 수 있다. 그림 2.14 는 순항 조건에서 전진 속도비와 피치각에 따른 로터의 

Power loading (kgf/HP)값을 나타내고 있다. 대체적으로 후방 회전 로터가 효

율적이지만 전방 회전 로터에 비해 최대 전진 속도의 한계가 낮음을 확인할 

수 있다. 

사이클로이달 로터는 가상 캠버 효과(Virtual camber effect)에 의해, 로터 

하단부에서 양의 캠버를 가진 효과에 의해 더 효율적으로 추력을 발생시킨다. 
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후방 회전 로터의 경우, 로터 하단부에서 날개가 전진하는 상태가 되므로 상

대 속도가 높게 되고, 같은 추력을 발생시키는 상황이라면 더 효율적이 된다. 

 

 

 

 

그림 2.11 전진 비행 시, 로터 회전 방향 정의 

 

 

 

그림 2.12 전진 비행 시, 로터 회전 방향에 따른 유동 차이 
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그림 2.13 순항 조건에서 전진 속도비와 피치각에 따른 위상각 변화 

 

 

 

 

 

그림 2.14 순항 조건에서 전진 속도비와 피치각에 따른 로터 효율 
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2.1.4 로터제어장치 

 

쿼드로터 사이클로콥터를 안정적으로 제어하기 위해서는 로터제어장치의 신뢰

성이 중요하다. 특히 사이클로콥터의 경우는 일반적으로 로터제어장치로부터 

날개까지의 거리가 길다. 로터제어장치에서 약간의 유격이 발생하면 날개의 

피치각 오차는 더욱 커지게 되고, 이는 사이클로콥터 로터의 작동을 심각하게 

방해할 수 있다. 

기존의 사이클로콥터에는 헬리콥터 로터에 사용하는 스와시 플레이트를 활용

한 제어장치를 장착했다. 서보 모터들은 모두 동체에 부착하였고, 다수의 링

크들을 통해 블레이드의 피치각이 제어되도록 구현했다. 하지만 로터제어장치

에서 생기는 유격이 링크의 끝단인 날개에 가서 증폭이 되는 문제점이 있었다. 

날개는 목표로 한 사인 곡선을 그리지 못하고, 피치각 입력값보다 훨씬 작게 

제어가 되는 경우도 있었다. 따라서 그림 2.15 와 같이, 스와시 플레이트 방식

을 개선하여 피치각과 위상각을 분리하여 제어하는 방식으로 변경했다. 그림 

2.16 은 실제 제작하여 장착한 로터제어장치를 보여주고 있다. 

로터가 일정하게 회전할 때, 추력의 크기 및 방향은 제어점 (Control point)

의 위치에 따라 결정된다 (그림 2.17). 식 (2.5)에서 최대피치각 설정값( con )

은 제어점과 로터 회전축과의 거리에 따라 결정되며, 이에 따라 추력의 크기

가 변한다. 위상각 설정값( con )은 그림 2.17 에서 제어점의 위상각으로 결정

되며, 이는 추력의 방향을 변화 시키게 된다. 로터제어장치에 장착된 서보 모

터는 추력의 크기를 변화시키고, 추력의 방향은 동체에 부착된 서보 모터에 

의해 제어된다.  
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(a) 스와시 플레이트 방식 

 

(b) 피치각-위상각 개별 제어 방식 

그림 2.15 로터 제어 방식 

 

 

그림 2.16 쿼드로터 사이클로콥터의 로터제어장치 
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(a) 추력의 크기 제어 방법 

 

(b) 추력의 방향 제어 방법 

 

그림 2.17 로터제어 메커니즘 

 

식 (2.5)에서 로터제어장치의 위상각 설정값( con )이 0°인 경우, 날개의 피

치각  는 다음이 된다. 

 sincon                           (2.13) 

컨트롤로드에 의해 로터 날개에 작용하는 제어모멘트 conM 은 다음과 같다. 

cfafpcon MMIM                       (2.14) 
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여기에서 pI 는 날개의 관성 모멘트이고, afM 는 날개에 작용하는 공력에 의한 

모멘트이며, cfM 는 날개 원심력에 의한 모멘트이다. 

일정한 회전속도 로 회전하는 경우, 

 sin2 con
                         (2.15) 

가 되고, 날개의 질량 bm 과 무게중심에서 날개 회전중심 거리 cgl  가 주어지면, 

cgbcf lRmM  2                        (2.16) 

이 된다. CFD 해석 결과를 토대로, 날개가 회전하면서 생기는 공력에 의한 모

멘트를 afM 에 대입하면, conM 을 구할 수 있으며 날개 회전중심에서 컨트롤 

중심까지의 거리 conl 이 주어지면, 컨트롤로드에 의해 작용하는 제어힘 conF 를 

다음과 같이 구할 수 있다. 

conconcon lMF /                         (2.17) 

쿼드로터 사이클로콥터의 설계치를 토대로 위 식에 대입하여 제어힘 conF 을 

구할 수 있으며, 그림 2.18 은 날개 위상에 따른 제어힘 conF 의 변화를 나타내

고 있으며, -10 N 에서 -48 N 까지 변화한다. 로터제어장치의 제어 중심에서 

작용하는 로터 제어힘은 다음과 같이 각 날개에 작용하는 제어힘 conF 을 모두 

더해 다음과 같이 구할 수 있다. 


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i
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1
, cos                    (2.18) 





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i
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1
, sin                    (2.19) 

그림 2.19 는 로터제어장치에 작용하는 제어힘을 나타낸 그래프이다. 로터 제

어용 서보 모터를 선정할 때에 제어힘의 크기를 참고하도록 한다. 



 

 ５４ 

 

 

 

 

그림 2.18 로터 날개 제어힘 

 

 

 

 

 

 

그림 2.19 로터제어장치에 작용하는 제어힘 
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2.1.5 로터 구조 해석 

 

로터제어장치의 형상이 변경되었으며, 이에 따라 허브 스포크 형상 또한 변경

되었다. 변경된 허브 스포크에 대해서는 응력/변위 해석 및 진동모드 해석을 

수행하여 구조 안전성 및 안정성을 확인해야 한다. 이에 본 연구에서는 유한

요소기법(FEM)을 활용해 구조 해석을 수행했다. 

쿼드로터 사이클로콥터는 총 네 개의 허브 스포크를 가지고 있으며, 경량화를 

위해 허브 스포크의 구조를 세미 모노코크 구조로 바꾸었다. 사이클로콥터 로

터는 각 4 개의 블레이드를 회전시켜서 양력을 발생시킨다. 이때 로터 당 4 

개의 블레이드를 지지하는 허브 스포크의 공기역학적 손실을 최소화하는 것은 

효율적 측면에서 설계 시 반드시 고려되어야 하며 [41], 항력을 줄이기 위해 

전체적인 허브 스포크의 형상은 NACA0024 단면을 적용한 유선형으로 설계하였

다. 허브 스포크는 또한 굽힘모멘트 및 비틀림에 대해 충분한 구조적 강성을 

가져야 한다. 따라서 허브암 내부에 스파를 부착하여 구조적인 강성을 유지하

도록 하였다. 그림 2.20(a) 는 허브 스포크의 평면도 및 측면도를 나타낸다. 

허브 스포크의 직경은 500mm 이고, 끝단의 코드길이는 약 62mm 이다. 허브 중

앙에는 구동축과 연결할 수 있도록 작은 원이 뚫려 있고, 허브안쪽에 블레이

드 피치각 제어를 위한 링크모듈 및 컨트롤로드의 장착을 위해 큰 원이 뚫려 

있는 구조를 하고 있다. 회전 시에는 커버를 장착하여 내부구조가 보이지 않

고, 공기역학적 손실을 줄일 수 있도록 하였다. 

그림 2.20(b) 는 허브 스포크의 내부 구조를 보여 주고 있다. 전체적으로 탄

소섬유와 유리섬유를 이용한 복합재료로 제작되었으며, 세 가지 부분에 서로 

다른 조합의 복합재료를 적용하여 제작하였다. 허브 스포크는 몰드에 탄소 및 
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유리섬유, 에폭시를 이용하여 적층한 후 모래를 몰드에 채워 균등한 압력 분

포로 스킨성형이 되도록 하였고, 위아래 스킨 접합 시에는 미세유리입자와 에

폭시를 섞어 로빙(Roving)으로 마무리하여 제작하였다. 

 

 

(a) 허브 스포크의 평면도 및 측면도 

 

 

(b) 허브 스포크의 내부 구조 

 

그림 2.20 허브 스포크 형상 
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표 2.3 재료 물성치 입력값 

 

 탄소섬유 유리섬유 발사나무 

E11 [Pa] 3.5 X 1010 1.0 X 1010 5 X 109 

ν 0.042 0.14 0.3 

ρ [kg/m3] 1800 2540 96 

 

 

사이클로콥터의 허브 스포크는 회전에 의해 원심력과 공기력을 받는다. 원심

력의 경우 블레이드가 장착되더라도 허브 스포크는 인장력을 받기 때문에 상

쇄되어 큰 문제가 되지 않지만, 고속회전으로 인한 공기력으로 블레이드의 하

중이 변하고 이로 인한 진동문제로 인해 허브 스포크의 굽힘모멘트와 비틀림

이 발생할 수 있다. 탄소 및 유리섬유 복합재료 등으로 구성된 로터 허브 스

포크에 대해 유한 요소 모델링을 하고, 응력/변위 해석 및 고유진동수 해석을 

수행했다. 해석에는 서울대학교 항공우주구조연구실에서 개발한 고효율 범용 

유한요소 병렬구조해석 프로그램 ‘Diamond/IPSAP’을 이용하였으며, 해석에 

사용된 재료의 물성치는 표 2.3 과 같다. 

유한요소해석을 위해 그림 2.21 과 같이 유한요소 모델링(FE modelling)을 하

였다. 허브 스포크는 모두 2D shell(Tria3) 요소(Element)를 사용했고, 표 

2.3 을 참고하여 물성치를 입력하였다. 날개는 탄소복합재 원형 파이프로 설계

된 메인 스파 부분은 1D beam(Bar2) 요소를 사용했으며, 기타 부분은 허브 스

포크와 마찬가지로 2D shell(Tria3) 요소를 사용했다. 총 요소(Element) 수는 

67,477 이고, 절점(Node) 수는 135,240 이다. 
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그림 2.21 로터 유한요소 모델링 
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표 2.4 Diamond/IPSAP 응력/변위 해석 결과 

 

 해석 결과 

최대 응력 6.69 MPa 

최대 변위 0.267 mm 

 

 

정격 로터 회전속도인 1100 rpm 으로 회전하는 로터 허브 스포크에 대해서 정

적 해석을 수행하였다. 허브 스포크는 가운데 축을 중심으로 회전을 하며, 이 

회전에 의한 원심하중을 받는다. 블레이드에 의한 원심하중 및 자중에 의한 

원심하중을 고려하여 해석하였다. 그림 2.22 는 허브 스포크에 작용하는 응력 

분포 해석 결과를 나타내고 있다. 최대 응력값은 허브 스포크 사이의 연결 부

분에서 발생하고, 표 2.4 와 같이 6.69 MPa 이다. 발생한 응력은 허용치 내에 

있는 수치로서, 구조적으로 안전하다고 볼 수 있다. 그림 2.23 은 1100 RPM 으

로 회전 시에, 허브 스포크의 변위 분포를 나타낸 그래프이다. 표 2.4 와 같이 

최대 변위는 허브 중앙의 경계 부분에서 0.267 mm 로 나타났다. 허브의 구조

는 로터 내외부 면이 서로 비대칭 형상으로 되어 있으며, 로터 바깥면은 가운

데가 뚫려 있다. 이로 인해 상대적으로 구조적으로 취약한 로터 바깥면 중앙

부 주변에서 최대 변위가 나타났다. 하지만 이는 매우 작은 수치이므로 로터 

안전성에 큰 영향은 없다고 판단할 수 있겠다. 변경된 형상의 허브 스포크의 

응력/변위 해석을 통해 구조적 안전성을 확인하였다. 
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그림 2.22 허브 스포크의 응력 분포 

 

 

 

그림 2.23 허브 스포크의 변위 분포 
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다음으로 허브 스포크에 4 개의 타원형 블레이드가 장착된 전체 로터에 대한 

진동모드 해석을 수행하여 동적 안정성을 확인하였다. 사이클로콥터 로터 시

스템은 블레이드가 회전하는 동안 진동을 일으키게 되며, 회전체의 회전 진동

수와 외력에 의해 발생할 수 있는 구조체의 고유 진동수 사이의 공진을 반드

시 고려해야 한다. 이를 위해 진동 모드 해석을 수행하였으며, 그 결과는 그

림 2.24 에서 보는 바와 같다. 첫 번째 모드는 허브의 중앙스킨을 기준으로 로

터 전체의 굽힘 방향 진동으로 19.584 Hz 이다. 두 번째 및 네 번째 모드는 

각각 허브 스포크의 굽힘 방향, 비틀림 방향 진동으로 62.07 Hz, 72.202 Hz 

이다. 다섯 번째 모드는 허브 스포크의 굽힘과 비틀림의 연계 진동으로 

83.057 Hz 이며 위아래, 좌우 블레이드가 쌍으로 굽힘 및 비틀림 방향 진동을 

나타내었다. 또한 블레이드 자체의 변형에 의한 모드는 여섯 번째 모드까지 

나타나지 않았고, 표 2.5 는 열 번째 모드까지 Diamond/IPSAP 을 이용해 구한 

해석 결과이다. 그림 2.25 는 로터 회전 속도를 고려하며 얻은 진동수를 나타

낸 캠벨(Campbell) 다이어그램으로, 그래프에서 회전속도의 변화에 의한 고유

진동수와 가진 주파수와의 교차점이 공진이 발생하는 지점이다. 따라서 공진

을 피하기 위해서는 운용 영역이 그래프 교차점에서 가능한 멀리 떨어져 있어

야 한다. 특히 고회전수에서 첫번째 고유 진동 모드와 로터의 회전 주파수가 

만나게 되면 심각한 파손에 이를 수 있다. 사이클로콥터 로터의 고유진동수는 

회전수에 따른 원심력의 증가에 의해 영향을 받으며, 두 번째와 세 번째의 진

동모드를 제외한 전 진동 모드 영역에서 로터 회전수가 증가함에 따라 진동수

가 부드럽게 증가했다. 이는 원심력에 의해 허브 스포크의 강성이 증가했기 

때문이다. 그리고 두 번째와 세 번째 모드는 원심력의 증가로 인해 블레이드 

질량이 커지는 것과 같은 효과가 있기 때문이다. 한편, 회전 진동수(가진)는 

로터 회전 속도에 따라 선형으로 증가하게 되며, 1/rev 의 경우 1200 rpm 에서 

20.0 Hz 가 된다. 그림 2.25 에서 1/rev 은 고유진동수와 만나는 지점이 없으
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므로 공진이 발생하지 않고, 2/rev 은 600 rpm 에서 첫 번째 모드와 만나 공

진을 일으킬 수 있으므로 주의가 필요하다. 이외에 사이클로콥터가 운용되는 

1100rpm 의 회전속도에서는 공진 점이 없으므로 동적 불안정성에 관한 심각한 

문제는 나타나지 않는다고 볼 수 있다. 

 

 

(a) 1st 진동 모드                   (b) 2nd 진동 모드 

 

 

(c) 4th 진동 모드                   (d) 5th 진동 모드 

 

그림 2.24 로터 진동 모드 해석 결과 
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표 2.5 Diamond/IPSAP 을 통한 고유진동모드 해석값 

Eigen Mode Analysis IPSAP(Hz) 

Mode 1 19.58 

Mode 2 19.58 

Mode 3 62.07 

Mode 4 67.73 

Mode 5 72.20 

Mode 6 83.05 

Mode 7 83.05 

 

 

 

그림 2.25 캠벨(Campbell) 다이어그램 
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2.2 쿼드로터 사이클로콥터 동체 

 

동력 전달 장치 및 제어 장치 등 모든 부품이 올바르게 작동하기 위해서는 동

체가 충분한 강성과 강도를 가지고 있어야 한다. 동체는 총 세 가지 부분으로 

나눠서 설계를 하였다. 첫 번째는 동체의 뼈대를 이루는 전체 형상으로 주로 

탄소복합재와 알루미늄으로 이루어져 있다. 두 번째는 전기 모터이다. 전기 

모터를 로터 당 하나씩 쓰는 방식과 대용량의 모터 한 개를 사용해 네 개의 

로터를 모두 구동하는 방식이 있다. 세 번째는 동력전달장치이다. 동력전달장

치는 전기 모터에 따라서 설계가 달라지며, 기어와 벨트의 회전수와 부하를 

고려하여 설계하도록 한다.  

쿼드로터 사이클로콥터는 네 개의 로터가 동체에 결합되어 회전하고 있기 때

문에, 동체의 성능이 더욱 중요하다. 따라서 최적의 성능을 구현하기 위해 모

터와 동력전달장치를 포함하여 두 차례의 동체 형상 개선 과정이 있었다. 카

본-발사 샌드위치 패널을 다시 알루미늄 크로스멤버로 묶어 샌드위치 방식으

로 연결하여 사용하였으며, 강성을 확보하며 최대한 무게를 감소시켰다. 최종

적으로 모든 형상을 결정하고, 단일 모터를 사용하여 기어, 벨트를 통해 네 

개의 로터를 구동하는 방식으로 구성하였다. 
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2.2.1 전기모터 및 컨트롤러 

 

앞서 공력 해석 결과를 살펴보면, 제자리비행을 하고 어느 정도 기동을 하는

데 필요한 최소한의 추력을 생성하는데 2000 W 이상의 파워가 필요함을 알 수 

있다. 하지만 이는 순수하게 공력 해석 결과에 기인한 값이고, 동력 전달 장

치 구성 및 자체 전기모터의 동력 효율을 감안한다면, 지속적으로 3000 W 이

상, 순간적으로는 4000 W 이상의 전력을 감당할 수 있는 모터가 필요하다. 쿼

드로터 사이클로콥터에는 독일 Plettenberg 사에서 판매하고 있는 아웃러너

(Outrunner) 방식의 브러시리스(Brushless) 모터 ‘Terminator 30/8’을 사용

한다. 모터의 상세 사양은 아래 표 2.6 과 같다. 

사이클로콥터에 사용하는 배터리는 12 셀 배터리이며, 리튬-폴리머 배터리의 

셀 당 단위전압은 3.7V 이다. 따라서 총 배터리 정격전압은 44.4V 이다. 전기

모터에 4,000 W 이상이 흐르는 경우, 전류량은 100 A 에 달하며 모터 컨트롤러

는 이러한 대용량의 전력을 지속적으로 감당할 수 있어야 한다. 모터 컨트롤

러는 독일 Schulze 사의 ‘future-40.161’제품을 선정하였으며, 최대 160 A

의 전류량까지 사용 가능하다. 

 

 

표 2.6 전기 모터(Terminator 30/8) 사양 

Weight 1080 g 

Shaft diameter 8 mm 

Number of cells 10 ~ 12 LiPo 

Number of poles 20 Poles 
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쿼드로터 사이클로콥터에 사용하는 전기 모터는 일반적으로 대류냉각이 원활

한 환경에서 사용하는 제품이며, 사이클로콥터에 장착했을 때에는 모터의 과

열 문제가 발생하였다. 모터의 끝단에 강제 대류 냉각을 위해 원심형 냉각팬

에 달려 있지만 유량이 부족하여 이에 대한 개선이 필요했다. 

냉각팬의 기하학적 모양이 유사하거나 같은 경우, 유량 Q 와 출구 통로 면적 

A , 반경방향 유속 U 에 의해, 다음과 같은 상사조건을 적용할 수 있다. 
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이 된다. 식 (2.21)에서 회전수 N 은 모터의 특성 및 로터 구동 조건에 의해 

변하지 않는 값으로, 냉각팬의 외경을 증가시켜 유량을 증가시킬 수 있고 모

터의 과열 문제를 해결할 수 있다. 냉각팬의 직경을 77.5 mm 에서 100 mm 으로 

증가시켰으며, 예상되는 유량의 증가량은 2.15 배이다. 냉각팬 교체 후, 실험

을 통해 전기모터의 과열 문제가 해결되었음을 확인했다. 하지만 전기 모터와 

함께 컨트롤러의 경우에도 많은 전류량 때문에 과열 문제가 발생하였으며, 이 

경우에는 공랭식 냉각핀을 부착하여 문제를 해결했다. 그림 2.26 은 전기 모터

의 냉각팬 지름을 증가시켜 개선한 형상을 나타내고 있으며, 그림 2.27 은 모

터 컨트롤러에 냉각핀을 장착하여 개선한 모습을 나타내고 있다. 
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(a) 개선 전 (d=77.5 mm, Tmotor=46°)  (b) 개선 후 (d=100 mm, Tmotor =32°) 

 

그림 2.26 전기 모터 냉각팬 개선 형상 

 

 

  

(a) 개선 전 (냉각핀 미부착)        (b) 개선 후 (냉각핀 부착) 

 

그림 2.27 모터 컨트롤러 냉각핀 장착 
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2.2.2 동력 전달 장치 

 

앞서 단일 모터를 동력원으로 사용하도록 결정하였고, 스퍼기어와 벨트-풀리 

장치를 조합하여 하나의 동력원에서 네 개의 로터를 구동하는 동력 전달 장치

를 구성하였다. 그림 2.28 은 동력 전달 장치를 도식화한 그림으로, 모터에 연

결된 기어는 한 차례 감속하여 동력을 전달하도록 설계하였다. 이는 추후 실

험을 통해 적정한 모터-로터 간에 최적의 감속비가 되도록 기어비를 바꿔줄 

수 있도록 한 것이다. 그 다음은 앞뒤 축의 회전 방향이 반대이기 때문에 동

일한 사이즈의 기어를 맞물려서 서로 반대로 회전하는 두 회전축을 구성하였

다. 그리고 동체 가운데에서 앞뒤에 로터 메인축까지는 다소 거리가 있으므로 

벨트-풀리 구성을 통해 동력을 전달하도록 했다. 최종적으로 좌우 로터로 동

력을 배분하여 종단기어에서 다시 한차례 감속하도록 했다. 

 

 

그림 2.28 동력 전달 장치 도식화 
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벨트-풀리 설계 시에는 다음과 같은 식을 이용한다. 

mLWct KKKPP                    (2.22) 

tP 는 벨트-풀리가 전달할 수 있는 최대 파워이고, cP 는 단위규격 벨트-풀리의 

파워 출력값이다. WK 는 벨트의 너비에 의한 너비 보정 계수이고, LK 은 벨

트의 총 길이에 대한 보정 계수이다. mK 은 벨트-풀리가 맞물려 있는 치형 개

수에 의한 보정 계수 값이다. 

또한 일반적으로 동력 전달 파워 P 는 토크 T 와 회전속도 에 의해, 

TP                            (2.23) 

이 된다. 식 (2.23)에서 토크 T 에 의해서 동력 전달 장치 및 샤프트의 직경 

등이 결정된다. 샤프트 직경 d 는 굽힘 모멘트 M 이 함께 걸릴 때, 안전계수 

fS 와 재료의 항복전단응력 y 에 의해 다음과 같이 구할 수 있다. 

3
22

16
TM

S
d

y

f



                    (2.24) 

기계 요소에 걸리는 토크의 크기가 최소화되고, 높은 회전속도로 동력을 전달

할 수 있도록 설계하였으며, 표 2.7 은 실제 설계한 동력 전달 장치의 감속비

를 나타내고 있다.  

표 2.7 동력 전달 장치 감속비 

전기 모터 6524 RPM 

기어 1.26:1 (78:62) 

벨트-풀리 1:1 (13:13) 

기어 4.71:1 (99:21) 

로터 메인 축 1100 RPM 

<최종감속비> 5.93:1 
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2.2.3 동체 형상 

 

그림 2.29 는 세 번째 소형 사이클로콥터 동체 형상이다. 기본적인 동체 형상 

구성 방식은 복합재료 판재와 크로스멤버를 이용한 방식이다. 탄소복합재 판

재에 알루미늄 로드로 가공된 크로스멤버를 결합했다. 각각의 로터에는 개별

적으로 전기 모터가 장착되어 있고 서로 벨트로 연결되어 있으며, 로터 제어

를 위한 서보 모터들은 모두 동체에 부착되어 있다. 로터가 개별적으로 구동

되는 방식이기 때문에 사이클로콥터 구동 시 각 로터의 회전속도가 모두 다른 

현상이 생겼고, 이는 기체가 자세를 제어하는데 불안정하게 만들었다. 또한 

앞뒤 로터를 지지하는 동체 중간 부분의 강성이 낮아, 로터의 자이로스코픽 

모멘트에 의한 변형이 상당히 컸다. 따라서 다음에 설계한 동체에서는 이 문

제를 개선하고자 했다. 

그림 2.30 은 네 번째 소형 사이클로콥터의 동체이다. 네 개의 모터를 동체 가

운데에 위치하도록 하고, 원웨이(One-way) 베어링과 앞뒤 축 간에 기어를 물

려서 이전 버전의 동체에서 로터 간의 회전속도가 달랐던 현상을 해결하여 모

든 로터가 같은 속도로 회전할 수 있도록 했다. 동체 가운데 부분에 모터에 

연결된 앞·뒤축은 벨트-풀리를 이용해 앞뒤 로터축에 연결되어 동력을 전달

하였다. 이전 버전의 동체와 마찬가지로 로터 제어용 서보는 모두 동체에 장

착하였고, 동체 하단부에는 배터리나 기타 전자장비들을 탑재할 수 있는 공간

을 만들어 주었다. 하지만 동체의 무게가 상당히 증가하였고, 네 개의 모터를 

하나로 묶어 주었지만 결국 모터 컨트롤러들의 타이밍이 맞지 않는 경우, 동

력 손실이 상당하였다. 따라서 동체 형상을 개선해 쿼드로터 사이클로콥터의 

동체를 재설계했다. 
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그림 2.31 은 개선 작업을 통해 최종적으로 설계한 쿼드로터 사이클로콥터 동

체 형상이다. 기본적으로 탄소복합재 판재에 크로스멤버를 결합하는 방식은 

바뀌지 않았다. 크로스멤버는 알루미늄 판재를 가공하여 전단 방향 강성 확보

에 신경을 썼다. 앞서 설계한 전기 모터 및 동력 전달 장치를 고려해 설계하

였으며, 로터제어장치의 변경도 설계에 반영했다. 전기 모터는 동체의 중앙부

에 위치하고 있으며, 로터제어장치의 위상각 제어 서보가 앞뒤 로터부에 고정

되어 있다. 동체 내부에 전파수신기, 자세제어장치(FCS)와 모터 컨트롤러 등 

전자장비를 탑재하도록 했고, 동체 하단에는 전기모터 구동용 배터리를 장착

할 수 있도록 설계하였다. 

 

 

 

 

 

그림 2.29 세 번째 소형 사이클로콥터 동체 
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그림 2.30 네 번째 소형 사이클로콥터 동체 

 

 

그림 2.31 쿼드로터 사이클로콥터 동체 최종 형상 
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2.3 동역학 모델링 및 자세제어 

 

쿼드로터 사이클로콥터는 쿼드콥터와 마찬가지로 자세 입력값이 0 인 경우 추

가적으로 제어 신호를 입력해 주지 않으면 자세가 불안정하게 된다. 따라서 

본 기체에 적합한 자세제어장치를 구성하여 자세를 유지할 수 있도록 한다. 

먼저 동역학 모델링 과정을 통해 쿼드로터 사이클로콥터의 운동방정식을 구한

다. 다음으로 피치(Pitch), 롤(Roll), 요(Yaw) 축방향 자세를 유지할 수 있는 

자세제어 방안을 세우고, 이를 위해 전기 모터와 각 로터의 서보 모터들을 구

동하는 자세제어장치를 구성하였다. 

 

2.3.1 동역학 모델링 

 

사이클로콥터의 운동은 병진운동과 회전운동 총 6 자유도 운동방정식으로 표현

할 수 있다. 본 연구에서는 다음과 같은 가정을 기본으로 동역학 모델링을 수

행한다. 

- 쿼드로터 사이클로콥터는 강체 항공기로서 무게중심과 네 개의 추력점으

로 이루어짐 

- 무게중심을 기준으로 앞뒤, 좌우가 서로 대칭 형상 

- 로터의 추력 작용점은 로터 중심으로 항상 일정 

- 로터 회전속도는 일정하며, 앞뒤 로터의 회전 방향은 반대 

- 추력의 크기 및 방향 전환에 따른 무게중심 변화 무시 
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그림 2.32 쿼드로터 사이클로콥터 좌표계 

 

기체는 그림 2.32 와 같이 두 개의 좌표계로 정의되며, 이는 각각 지구 관성 

좌표계(E-좌표계)와 기체 고정 좌표계(B-좌표계)이다. 강체와 추력점으로 이

루어진 사이클로콥터 모델의 무게는 m 이고, 앞뒤 및 좌우 방향으로 대칭형상

이므로 기체의 회전 관성 행렬은 다음과 같이 단순화하여 나타낼 수 있다. 



















ZZ

YY

XX

I

I

I

I

00

00

00

                      (2.25) 

그림 2.33 은 쿼드로터 사이클로콥터의 단순화 모델을 나타내고 있다. 네 개의 

추력점 및 무게중심의 위치는 그림과 같으며, xL 와 yL 는 0.35 m 이고, zL 는 

0.162 m 이다. 각각의 추력점에서는 로터제어장치에 의해 추력의 크기( iT )와 

방향( i )이 변화하며, 이는 다시 추력의 수직방향 성분( ViT )과 수평방향 성분

( HiT )으로 나누어 줄 수 있다. 
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그림 2.33 쿼드로터 사이클로콥터 단순화 모델 

 

추력의 수직방향과 수평방향 성분의 크기는 다음과 같다. 

iiVi TT cos                         (2.26) 

iiHi TT sin                         (2.27) 

E-좌표계에 대한 기체 무게중심의 위치벡터( Er )와 오일러각 벡터( E )는 아래

와 같이 정의한다. 

   TT

EE ZYXr               (2.28) 

B-좌표계를 기준으로 기체의 병진운동 속도( Bv )와 회전운동 각속도( B )는 다

음과 같이 정의한다. 

   TT

BB RQPWVUv              (2.29) 
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E-좌표계에 대한 기체 무게중심의 위치 벡터 변화율과 기체의 속도 벡터는 회

전변환행렬( RC )에 의해 다음과 같이 나타낼 수 있다. 

BRE vCr                            (2.30) 

이 때, 회전변환행렬은 다음과 같다. 































coscossincossin

cossinsinsincossinsinsincoscoscossin

cossincossinsinsinsincoscossincoscos

RC  

(2.31) 

또한, 오일러각 변화율과 기체의 각속도 벡터는 전달행렬( TC )에 의해 다음과 

같이 나타낼 수 있으며, 

BTE C                             (2.32) 

전달행렬은 다음과 같다. 
















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


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seccossecsin0

sincos0

tancostansin1

TC                    (2.33) 

먼저, B-좌표계에서 병진운동 운동방정식은 다음과 같다. 

gTBBB FFmvvm  )(                     (2.34) 

기체에 작용하는 외력은 쿼드로터 사이클로콥터의 네 추력점에서 작용하는 추

력( TF )과 중력( gF )으로, 다음과 같다. 





4

1i

iT TF                                  (2.35) 

 TRg gmCF   001                      (2.36) 

추력의 수직방향 및 수평방향 성분을 이용해 쿼드로터 사이클로콥터의 병진운

동 운동방정식을 나타내면 다음과 같다. 
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T
WQVRU

gHi 1,


                   (2.37) 
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F
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                          (2.38) 
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T
VPUQW

gVi 3,


                   (2.39) 

식(2.30)을 미분하면 다음과 같고, 
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BBBR

BRBBR

BRBRE

vvC
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vCvCr




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
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                    (2.40) 

식(2.34)에서, E-좌표계에서의 병진운동 운동방정식은 다음과 같이 유도된다. 

 
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T
X

ViHi 
  sinsincossincos)cos(cos     (2.41) 
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ViHi 
  cossinsinsincos)sin(cos     (2.42) 
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ViHi



 coscos)sin(                     (2.43) 

다음으로, 회전운동 운동방정식은 다음과 같다. 

TBBB MII  )(                       (2.44) 

기체가 회전할 때에, 회전하는 로터에서 발생하는 자이로스코픽 모멘트는 앞

뒤 로터의 회전방향이 반대이므로 상쇄된다. TM 는 추력에 의한 외력 모멘트

로서, 그림 2.33 에서 각 방향에 대한 모멘트암과 추력의 수평, 수직 성분을 

이용해 다음과 같이 나타낼 수 있다. 
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2.3.2 자세제어 방식 

 

쿼드로터 사이클로콥터는 네 개의 로터를 가지고 있으며, 로터마다 추력의 크

기 및 방향을 조절할 수 있어, 총 8 개의 제어 채널을 가지고 있다. 본 연구에

서는 조종사의 명령에 의해 제자리비행 및 저속 수평 비행하는 것을 목표로 

하며, 자세제어장치는 기체가 자세를 안정적으로 유지할 수 있도록 도와준다. 

8 개의 채널을 모두 개별적으로 조종사가 제어할 수는 없으므로, 제어 방식을 

단순화할 필요가 있으며, 본 연구 단계에서는 기존의 쿼드콥터와 유사한 방식

의 제어 방식을 적용하였다. 쿼드로터 사이클로콥터는 그림 2.34 와 같이 네 

개의 단순화된 입력 채널을 가지고 있으며, 각 채널의 입력값을 조합하여 8 개

의 제어 채널을 조절하도록 한다. 

쓰로틀 입력( 1u )은 모든 로터의 수직방향 추력의 크기를 같은 크기만큼 변화

시키는 값으로, B-좌표계에서 사이클로콥터의 수직방향 운동을 나타낸다. 쓰

로틀 입력에 따른 수직방향 추력의 합은 유지하면서, 롤 입력( 2u )은 좌우 로

터의 수직방향 추력의 크기 차이를 나타내는 값이며, 피치 입력( 3u )은 앞뒤 

로터의 수직방향 추력의 크기 차이를 나타내는 값이다. 요 입력( 4u )은 좌우 

로터에서 크기가 같으며, 서로 반대 방향의 수평방향 추력을 발생시켜 회전력

을 유도하는 입력값이다. 
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(a) 쓰로틀 입력 (u1)               (b) 롤 입력 (u2) 

   

(c) 피치 입력 (u3)                 (d) 요 입력 (u4) 

 

그림 2.34 쿼드로터 사이클로콥터 자세제어 방식 

 

 

수평방향 추력은 기체의 요 방향 회전운동에만 관여하는 힘으로, 크기가 같고 

방향이 반대이며 추력점들의 Tiz 가 모두 동일하므로, 앞서 구한 운동방정식에

서 다음과 같다. 

0 HiT                           (2.48) 

0 HiTiTz                          (2.49) 
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따라서 식(2.41~43)과 같은 병진운동 운동방정식은 다음과 같게 된다. 

 
m

T
X

Vi
  sinsincossincos             (2.50) 

 
m

T
Y

Vi
  cossinsinsincos             (2.51) 

  g
m

T
Z

Vi



 coscos                         (2.52) 

또한, 식(2.45~47)과 같은 회전운동 운동방정식은 다음과 같이 유도된다. 

xx

ViTi
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zzyy

I

Ty
QR

I

II
P





                     (2.53) 
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ViTi
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xxzz
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Tx
RP
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



                    (2.54) 

zz

HiTi

zz

yyxx

I

Ty
PQ

I

II
R





                   (2.55) 

식 (2.50~55)는 쿼드로터 사이클로콥터의 움직임과 자세를 나타내는 운동방정

식이며, 여기에서 입력 채널과 추력과의 관계는 다음과 같다. 

43211 VVVVVi TTTTTU                   (2.56) 

 43212 VVVVyViTi TTTTLTyU             (2.57) 

 43213 VVVVxViTi TTTTLTxU          (2.58) 

 43214 HHHHyHiTi TTTTLTyU        (2.59) 
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2.3.3 PID 제어기 

 

PID 제어기는 비례-적분-미분 제어기로서, 구조가 간단하고 가장 광범위하게 

사용되는 제어기법이다. 게인값들을 간단히 조정하여 시스템을 제어할 수 

있으며, 그림 2.35 는 일반적인 PID 제어기의 구조이다. 시스템의 출력값을 

피드백 받아서 그 값과 출력해야 하는 값의 차인 오차(Error)를 구하고, 

오차값이 다시 제어기로 입력되는 구조이다. 

제어신호 u 는 오차신호 e에 대해서 다음과 같이 구해진다. 

dt

tde
KdeKteKtu d

t

ip

)(
)()()(

0

                  (2.45) 

 

 

 

 

 

그림 2.35 PID 제어기 구조 
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여기에서, pK 는 오차신호에 곱해지는 비례게인이며, iK 는 오차신호를 

적분한 값에 곱해지는 적분게인이고, dK 는 오차신호를 미분한 값에 곱해지는 

미분게인이다. PID 제어기의 성능을 향상시키는 것을 비례, 적분, 미분 

게인값들을 어떻게 설정하느냐에 따라 달려 있으며, 식 (2.45)는 라플라스 

변환하면 다음과 같이 나타낼 수 있다. 









 d

i
p sK

s

K
K

se

su

)(

)(
                     (2.46) 

PID 제어기는 모든 게인값이 0이 아닌 값을 가져야만 하는 것은 아니다. 

pK 의 값만 입력하여 사용하면 P 제어기가 되고, 때에 따라서는 PI 제어기 

또는 PD 제어기 형태로도 사용한다. 

 

 

 

 

표 2.8 PID 게인값 변화에 대한 시스템 응답특성 

 

게인값 상승 시간 오버슈트 정착시간 정상상태오차 

pK  감소 증가 약간 변화 감소 

iK  감소 증가 증가 제거 

dK  약간 변화 감소 감소 약간 변화 
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표 2.8 은 PID 게인값 변화에 대한 시스템 응답특성을 나타내고 있다. pK  

값을 증가시키면 시스템 응답의 상승 시간(Rise time)을 줄이는 효과가 

있으나, 정상 상태 오차(Steady state error)를 없애지는 못한다. 이 경우 

iK 값을 입력하면 정상 상태 오차를 제거하는 효과를 얻을 수 있지만, 과도 

응답 특성을 좋지 않게 만들 수 있다. dK 값을 증가시키면 오버슈트 현상을 

줄이고 과도 응답 특성을 향상시켜 시스템의 안정도를 향상시킬 수 있다. 

하지만 과도하게 높은 경우에는 오히려 상승 시간이 증가할 수 있으므로, 

적절한 값을 설정해야 한다. 

본 연구에서는 안전줄 실험 단계에서 각각의 게인값들에 대해 실험적 튜닝 

기법으로 최적값을 설정하도록 한다.  

 

2.3.4 자세제어장치 구성 

 

네 개의 입력 채널 중에서 쓰로틀을 제외한 롤, 피치, 요 입력에 대해 PID 제

어기를 구성하여 전기 모터와 서보 모터들을 구동하는 자세제어장치(FCS, 

Flight Control System)를 자체적으로 제작하였다. 자세제어장치는 수신기로

부터 조종사의 입력값을 받고, 기체의 자세 데이터는 기체에 부착되어 있는 

자세방위장치(AHRS, Attitude and Heading Reference System)로 부터 획득한

다. 두 값의 차이가 오차값이 되며 PID 제어기에 입력이 되면 제어 출력 신호

를 얻게 된다. 제어 출력 신호에 따라 각 로터의 서보를 제어하는 신호를 생

성하여 서보에 보내주게 된다. 서보는 제어 신호에 따라 동작을 하며, 로터 

추력의 크기 및 방향을 바꿔주게 된다. 그림 2.36 은 시스템 전체 블록 다이어

그램을 나타내고 있다. 자세방위장치(AHRS)는 Microstrain 사의 ‘3DM-GX3-
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35’를 사용하였고, 자체적으로 기체의 롤, 피치, 요 자세 데이터와 각속도 

데이터를 출력해 주어, 제어 시 필요한 자세 데이터를 쉽게 획득할 수 있었다. 

 

 

 

 

그림 2.36 시스템 전체 블록 다이어그램 
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3. 쿼드로터 사이클로콥터의 실험적 연구 

 

쿼드로터 사이클로콥터 설계 과정을 거쳐, 날개 및 전체 구성 부품의 제작을 

통해 그림 2.1 과 같은 쿼드로터 사이클로콥터를 개발하였다. 최종적으로 비행 

실험을 진행하기 전에, 기체 구동 중에 문제점이 발생하거나 로터의 성능이 

충분히 나오는지 확인해야 하기 때문에, 지상 실험과 안전줄 실험을 단계적으

로 진행하여 실제 비행이 가능함을 확인하였다. 

지상실험 단계에서는 단일 로터, 2-로터 그리고 쿼드로터 사이클로콥터를 전

체 조립하여 실험을 단계적으로 진행하였다. 단일 로터 실험을 통해 개별 로

터의 성능을 검증하고, 로터의 개수를 증가하여 조립하면서 추가로 실험을 진

행하여 로터 간의 유동 간섭이 로터 성능에 끼치는 영향을 살펴 보았다. 

지상 실험 후, 안전줄 실험을 통해 자세제어장치(FCS)와 자세방위장치(AHRS) 

등이 올바르게 작동할 수 있도록 제어 변수 조정 단계를 거쳤다. 자세제어장

치의 롤, 피치, 요 방향의 각각의 제어변수들(비례게인, 적분게인, 미분게인)

을 조정하고 지속적으로 시험 운행을 하여 최적의 제어변수를 설정하고, 동력

전달장치 및 로터제어장치 등 각 구성 요소들의 문제점을 확인하여 비행 실험

이 가능한 상태인지 확인하였다. 

비행 실험 단계에서는 앞서 지상 실험 및 안전줄 실험을 거쳐 비행 가능성을 

검증한 쿼드로터 사이클로콥터가 조종사의 의도대로 기동을 하는지 확인하였

다. 처음에는 제자리 비행을 시작으로 저속 수평 비행을 성공적으로 마쳤다. 
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3.1 쿼드로터 사이클로콥터 지상 실험 

 

지상실험 장치를 구성하여 단일 로터, 2-로터, 쿼드로터 사이클로콥터의 지상 

실험을 진행하였다. 실험 장치 위에 기체를 고정하여 로터 구동 시의 추력 및 

소모전력 등을 측정하였으며, 각각의 케이스 별로 실험결과를 분석하고 안전

줄 실험에 대비하여 설계 변경 및 기체 튜닝과정을 거쳤다. 단일 로터 지상 

실험에서는 로터 성능 예측치와 실제 로터 성능을 비교하였고, 지상 실험 시

에 지면 효과에 의한 영향을 알아보았다. 2-로터 실험에서는 앞뒤 로터 제어 

장치의 최적 기본 설정값을 찾았으며, 마지막으로 쿼드로터 사이클로콥터의 

지상 실험에서는 기체를 안정적으로 구동할 수 있는 최대 추력 조건을 확인했

다. 

 

3.1.1 지상실험 장치 

 

지상 실험 수행에 앞서, 그림 3.1 과 같이 사이클로콥터의 추력 및 소모전력을 

측정할 수 있는 지상실험 장치를 구성하였다. 지상실험 장치의 뼈대는 알루미

늄 프로파일을 조립하여 구성했다. 지상실험 장치의 하부 베이스에 고정되어 

있는 네 개의 로드셀(Loadcell)에서 사이클로콥터의 수직 방향 힘을 측정하였

고, 네 개의 로드셀에서 측정되는 힘의 분포를 통해 사이클로콥터의 추력 중

심을 확인할 수 있었다 (그림 3.2). 사이클로콥터를 고정하는 알루미늄 판재

와 지상실험 장치의 하부 베이스에 고정되어 있는 로드셀 사이에는 선형모션

가이드(LM guide)를 부착하여 기체가 전후 방향으로 자유롭게 움직일 수 있도
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록 하였으며, 알루미늄 고정 판재 앞쪽에 로드셀을 장착하여 사이클로콥터의 

수평 방향 힘을 측정할 수 있도록 하였다. 또한 로터의 회전과 간섭하지 않도

록 타코미터(Tachometer)를 동체 전기모터 옆에 장착하여 모터의 회전수를 측

정하였다. 이를 모터-로터 간의 기어비를 고려하여 로터의 회전속도를 구했다. 

사이클로콥터는 전기모터로 구동하고 리튬-폴리머 배터리를 사용하여 구동한

다. 하지만 지상 실험 시에는 배터리 용량의 한계 때문에 지속적인 실험을 위

해 대용량의 납축전지를 사용했으며, 납축전지에는 전력측정기(Power meter)

를 연결하여 실시간으로 전압 및 전류를 측정하고 사이클로콥터 구동 시에 배

터리에서 소모되는 전력을 확인했다. 

지상실험 장치에서 수집되는 데이터는 사이클로콥터의 수직 및 수평 방향 힘

의 크기, 로터의 회전 속도, 배터리에서 소모되는 전력 등이다. 수직 방향 힘 

verticalF 은 다음과 같이 아래쪽 로드셀에서 측정한 값들을 더하면 구할 수 있다. 

4_3_2_1_ dLCdLCdLCdLCvertical FFFFF               (3.1) 

수평 방향 힘 horizontalF 을 측정하는 로드셀은 하나이므로, 

1_ fLChorizontal FF                          (3.2) 

이 된다. 앞서 구한 수평, 수직 방향의 힘을 가지고 아래와 같이 추력의 크기

를 구할 수 있다. 

22

horizontalvertical FFT                       (3.3) 

배터리 소모 전력은 측정 전압 batteryV 과 전류 batteryI 에 의해, 

batterybatteryconsumed IVP                      (3.4) 

로 구할 수 있다. 
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그림 3.2 와 같이 모든 데이터는 LabVIEW 장비를 통해 컴퓨터로 수집하였으며, 

그림 3.3 과 같은 별도의 LabVIEW 프로그램을 구성하여 데이터 수집 및 실시간 

모니터링을 수행했다. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

그림 3.1 지상실험 장치 구성 
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그림 3.2 지상실험 장치 데이터 수집 

 

 

 

그림 3.3 LabVIEW 모니터링 화면 
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3.1.2 단일 로터 실험 

 

단일 로터 실험에서는 로터가 목표 조건에서 정상 작동을 하고, 로터의 성능

과 특성을 확인해야 한다. 본 실험에서는 단일 로터의 추력과 소모 전력을 측

정하고, CFD 해석을 통해 구한 로터 성능 예측치와 비교하며, 추력의 기울어

짐 현상을 파악하도록 한다. 그리고 지상 실험에서 필연적으로 고려해야 하는 

지면효과에 대해서 알아보도록 한다. 

그림 3.4 는 회전속도와 날개 피치각의 변화에 따른 단일 로터의 성능을 나타

내고 있다. 추력은 회전속도의 제곱에 비례하여 증가하고, 소모전력은 회전속

도의 세제곱에 비례하여 증가함을 확인할 수 있다. 날개의 피치각이 25 도이고, 

회전속도가 1100 RPM 인 경우, 로터의 추력은 5.24 kgf 이고, 이 때 소모전력

은 1,375 W 이다. 단일 로터 실험에 앞서, 로터를 전혀 장착하지 않고 전기모

터에서 동력전달장치를 거쳐 메인축을 회전시키는 데에 필요한 전력을 측정하

였다. 이 측정값을 참고로 그림 3.4 의 결과를 살펴보면, 네 개의 로터를 모두 

구성할 시의 사이클로콥터의 로터 효율 은 3.13 kgf/HP 이 된다. 이 값은 배

터리에서 총 소모되는 전력을 기준으로 계산한 값이며, 실제 구동계를 거쳐 

로터에 전달된 동력은 이보다 작게 된다. 사이클로콥터의 동력 전달 장치 구

성은 기어가 2 단이고, 벨트-풀리가 1 단이다. 이 동력 전달 장치 구성을 고려

하여 배터리에서 로터까지의 동력전달 효율 t 을 추정할 수 있으며, 이를 통

해 로터의 Power Loading 값을 알아볼 수 있다. 
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(a) Thrust 

 

(b) Power 

 

그림 3.4 단일 로터 실험 결과 
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동력전달 효율 t 는 다음과 같이 구할 수 있다. 

bgmt  
2

                        (3.5) 

여기에서 m 은 모터가 전기에너지를 동력으로 변환하는 효율로서 0.85 로 추

정한다. g 와 b 는 각각 기어와 벨트-풀리의 동력 전달 효율로서 일반적으로 

0.95, 0.97 로 추정할 수 있다. 따라서 배터리에서 로터까지 전달되는 총 동력 

전달 효율 t 는 0.75 가 되고, 로터의 Power Loading(PL)은 다음과 같이 구할 

수 있다. 

tPL  /  [kgf / HP]                      (3.6) 

동력전달 효율을 감안하면, 그림 3.5 에서 보이는 바와 같이 5.24 kgf 의 추력

을 발생하는 경우, 사이클로콥터의 PL 은 4.17 kgf/HP 이 된다. 

 

 

그림 3.5 단일 로터 효율 및 PL 
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그림 3.6 은 피치각이 25°인 경우, CFD 해석을 통해 구한 예측값과 실험값을 

비교한 그래프이다. 추력 예측값은 실험값과 대체적으로 비슷하게 구했지만, 

소모 파워는 예측값과 상당히 다르게 측정되었다. 동력전달 효율을 고려하여 

실험값을 보정하더라도 파워는 예상치 보다 상당히 많이 소모되며, CFD 해석을 

통해서 소모되는 파워를 예측하는 데에는 한계가 있으므로 앞으로 로터 설계 

시, 이를 반영해야 한다. 

 

 

(a) Thrust 

 

(b) Power 

그림 3.6 CFD 해석값과 실험값 비교 (피치각 25°) 
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그림 3.7 로터 피치각에 대한 추력 크기 변화 

 

그림 3.7 은 로터 회전속도가 1100 RPM 인 경우, 로터 피치각에 대한 추력의 

크기 변화를 나타낸 그래프이다. 쿼드로터 사이클로콥터의 목표 최대 추력의 

크기는 16 kgf 이고, 이에 따라 요구되는 단일 로터의 추력 크기는 4 kgf 이다. 

위 그래프에서 로터 피치각이 21.5 °정도로 설정되면 목표 추력을 달성하는 

것을 확인할 수 있다. 

그림 3.8 은 회전속도가 1100 RPM 이고 로터 제어장치의 위상각은 0°인 경우, 

피치각의 변화에 따른 추력 방향의 변화를 나타낸 그래프이다. 실제 사이클로

콥터의 구동 중에는 회전속도는 거의 일정하게 유지하고, 로터 피치각 만을 

바꿔가며 추력의 크기를 제어한다. 따라서 회전속도는 일정하게 유지하여 실

험을 하였다. 기존의 공력 해석을 통한 추력 방향의 기울어짐 각도는 15 ~ 

20°였으며, 실험을 통한 기울어짐 각도는 예측치와 비슷한 18 ~ 20°사이였

다. 이에 따라 쿼드로터 사이클로콥터의 최대 추력 성능을 위해서는 로터 제

어장치의 위상각을 조절해 줄 필요가 있으며, 이는 2-로터 실험 단계에서 진

행하도록 한다. 
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그림 3.8 추력 방향의 기울어짐 각도 측정 

 

 

지면효과에 의한 로터의 성능 변화는 지상 실험에서 중요하게 고려해야 할 사

항이다. 따라서 단일 로터 실험 단계에서 지면 효과가 실험 측정값에 얼마나 

영향을 끼치는지 확인할 필요가 있다. 그림 3.9 는 헬리콥터의 반경과 높이의 

비에 따라 지면 효과에 의해 어느 정도의 추력 증가가 생기는지 나타내는 그

래프이다 [55]. 사이클로콥터 로터의 반경과 지상 실험장치의 높이를 고려하

면, 1.3/ Rz  이 되며 지면 효과에 의한 영향은 작을 것이라고 추측할 수 있

다. 또한 실험적으로 지면효과에 의한 추력의 크기를 확인하였으며, 그림 

3.10 은 회전속도는 1100 RPM 이고 피치각을 15°로 고정한 경우, 추력의 방향

에 따른 추력의 크기 변화를 측정한 값이다. 추력의 방향이 0°에 가까울수록 

지면효과의 영향이 커져야 하고, 반대로 0°에서 멀어질수록 지면효과의 영향

은 작아져야 한다. 그래프에서는 추력의 방향이 대략 -70°~ 25°로 변하더라
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도, 추력의 수평·수직 성분은 변하지만 그 총 합인 추력의 크기는 지면효과

를 나타낼 만큼 변하지 않음을 확인할 수 있다. 따라서 본 연구에서는 지면효

과에 의한 로터의 성능 변화는 고려하지 않도록 한다. 

 

 

그림 3.9 헬리콥터의 지면효과에 의한 추력의 크기 변화 

 

 

그림 3.10 추력 방향 변화에 따른 추력의 크기 변화 
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3.1.3 2-로터 실험 

 

단일 로터 실험을 마치고, 앞·뒤 로터를 대칭으로 한 쌍을 배치하여 2-로터 

실험을 진행하였다. 2-로터 실험은 단일 로터 실험과 달리 로터 간의 간섭에 

의한 성능 저하가 발생한다. 또한 단일 로터 실험에서 확인했던 추력의 기울

어짐 현상으로 인해, 로터 제어장치의 각도에 따라서 로터의 성능이 변화한다. 

따라서 앞뒤로 놓여진 한 쌍의 로터의 성능을 확인하고, 로터 제어장치의 각

도를 최적으로 설정할 수 있도록 실험을 진행하였다. 

그림 3.11 은 2-로터 실험의 추력 및 소모 전력 결과이다. 추력과 소모 전력 

측정값 모두 단일 로터 실험과 같은 경향을 보임을 알 수 있다. 단일 로터 실

험 결과와 비교하기 위해서, 회전속도가 1100 RPM 이고 피치각이 25°인 경우

를 살펴보면, 두 로터의 총 추력은 9.1 kgf 이고, 이 때 소모 전력은 2,340 W

이다. 단일 로터의 추력은 5.24 kgf 이고, 2-로터의 경우에는 로터 당 추력의 

크기가 4.05 kgf 이 되어, 추력의 크기는 23% 정도 감소하였다. 2-로터 실험 

측정값을 바탕으로 쿼드로터 구성 시의 로터 효율을 계산하면 3 kgf/HP 가 되

고, 이는 단일 로터 실험 결과인 3.13 kgf/HP 보다 약간 낮은 값이다. 따라서 

2 개 이상의 로터를 배치하는 경우, 로터 간의 유동 간섭에 의해 추력의 크기

와 로터 효율 모두 감소함을 확인할 수 있다. 
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(a) Thrust 

 

 

(b) Power 

 

그림 3.11 2-로터 실험 결과 
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단일 로터 실험에서 추력방향의 기울어짐 현상이 관찰 되었듯이 앞뒤 로터가 

서로 대칭으로 회전하는 경우, 각 로터의 수직 방향 힘은 위쪽으로 같은 방향

이 되지만 수평 방향 힘은 크기는 거의 같으며 방향이 반대가 되어 상쇄된다 

(그림 3.12). 이 수평 방향 힘은 서로 상쇄되어 사이클로콥터의 비행에는 도

움을 주지 못하고 기체 내부 하중 및 로터 효율을 떨어트리는 영향을 끼치게 

되므로 이를 최소화할 필요가 있다. 

 

 

 

 

 

그림 3.12 앞뒤 로터의 추력 방향 
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(a) Thrust 

 

 

(b) 로터 효율 

 

그림 3.13 로터 제어장치의 위상각에 따른 로터 성능 변화 
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따라서 수평 방향 힘의 크기를 최소화하고 로터 성능을 높일 수 있도록 로터 

제어장치의 위상각을 설정해 주어야 한다. 그림 3.13 은 회전속도가 1100 RPM

이고 피치각이 15°인 경우, 로터 제어장치의 위상각에 따른 로터의 성능 변

화를 나타낸 그래프이다. 로터 제어장치의 위상각이 0°인 경우보다 20°인 

경우, 추력의 크기 및 로터 효율이 더 높음을 확인할 수 있다. 단일 로터 실

험에서 추력 방향이 대략 로터 제어장치 위상각에 비해 20°정도 기울어짐을 

보면, 2-로터 실험에서 제어장치의 위상각이 0°인 경우에는 로터의 수평힘이 

서로 마주보며 상쇄되는 상태라는 것을 알 수 있다. 따라서 제어장치의 위상

각이 20°인 경우에는 앞뒤 로터의 수평힘 성분이 최소화되고, 전체적으로 로

터의 성능이 향상된다. 

 

3.1.4 쿼드로터 사이클로콥터 지상 실험 

 

단일 로터 및 2-로터 실험 결과는 쿼드로터 사이클로콥터가 수직이착륙, 제자

리비행 및 저속 수평 비행이 가능한 정도의 추력을 낼 수 있음을 보여줬다. 

다음 단계로 사이클로콥터 전기체를 조립하여 목표 성능이 나오는지 확인하고, 

문제점을 보완하여 안전줄 실험에 대한 준비를 했다. 

그림 3.14 는 쿼드로터 사이클로콥터의 지상실험 결과이다. 회전속도가 1100 

PRM 이고 피치각이 25°인 경우, 최대 추력은 16.07 kgf 이고 소모 전력은 대

략 4600 W 이다. 쿼드로터 사이클로콥터의 기체 무게는 배터리 및 기타 부속품

을 모두 포함하여 12.8 kg 이고, 자세 제어를 위한 여유 추력을 고려하여 최소 

목표 추력은 16 kgf 이며, 실험 결과는 쿼드로터 사이클로콥터가 목표 비행에 

충분한 추력을 내고 있다는 것을 보여준다. 하지만 로터의 효율은 단일 로터

와 2-로터 실험 결과인 3.13 kgf/HP, 3 kgf/HP 보다 더욱 감소하여 2.60 
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kgf/HP 가 측정되었다. 로터 간의 유동 간섭에 의해 성능이 저하된 부분도 있

지만, 2-로터 실험에서 살펴 보았듯이 로터 제어장치의 위상각이 최적으로 설

정되어 있지 않아 더욱 효율이 낮게 나왔다. 따라서 로터 제어장치의 위상각

의 기본값을 20°로 설정하여 다시 실험을 진행하였다. 16 kgf 를 목표 추력값

으로 설정하여 실험을 진행하였으며, 회전속도가 1100 RPM 이고 피치각이 22°

인 경우 쿼드로터 사이클로콥터의 추력은 16.32 kgf 가 측정되었고, 이 때 소

모 전력은 4300 W 였다. 이는 로터 제어장치의 위상각이 0°인 경우보다 피치

각이 낮아졌으므로 추력의 크기가 증가하였고, 효율 또한 2.83 kgf/HP 으로 증

가한 결과이다. 피치각이 20°인 경우, 제자리 비행이 가능한 12.8 kgf 의 추

력을 내며 이 때 소모 전력은 3000 W 였다. 따라서 사이클로콥터의 로터 효율

은 3.18 kgf/HP 이고, 배터리-로터 간의 동력 전달 효율을 75%로 가정하면 

Power loading 값은 4.24 kgf/HP 가 된다. 표 4.1 은 쿼드로터 사이클로콥터의 

운용 조건을 정리한 표이다. 

 

표 3.1 쿼드로터 사이클로콥터 운용 조건 

 

Parameter Value 

Maximum thrust 16.32 kgf 

Max. pitch angle of the blades 22° 

Phase angle of control devices + 20° 

Rotational speed 1100 RPM 

Electric consumption 4300 W 

Pitch angle of the blades for hovering < 20° 

Electric consumption for hovering < 3000 W 
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(a) Thrust 

 

(b) Power 

 

그림 3.14 쿼드로터 사이클로콥터 실험 결과 
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3.2 쿼드로터 사이클로콥터 안전줄 실험 

 

지상 실험을 단계적으로 진행하며 쿼드로터 사이클로콥터가 비행체 충분한 추

력을 낼 수 있음을 확인하였고, 지속적으로 추력을 발생하는 상황에서도 정상

적으로 작동함을 확인했다. 추후 비행 실험을 진행하기에 앞서, 사이클로콥터

에 장착한 자세제어장치(FCS)가 올바르게 작동하여 안정적으로 자세를 유지할 

수 있도록 실험을 진행하였다. 자세 제어 실험 중에 발생할 수 있는 사고에 

대비하여 안전줄에 묶어서 사전에 사고를 예방하여 실험을 수행했다. 안전줄 

실험은 먼저 볼힌지 위에 올려 놓아 자세 제어를 위한 기본 알고리즘을 검증

하고, 추후 안전줄에만 매달아 자세 제어가 가능하도록 했다. 

 

3.2.1 자세제어 실험 

 

지상 실험 단계에서는 자세제어장치를 작동시키지 않았으며, 본 실험 단계에

서 처음으로 자세제어장치를 통해서 전기 모터 및 각각의 로터 추력의 크기와 

방향을 통제하는 서보 모터들을 제어하도록 했다. 쿼드로터 사이클로콥터를 

볼힌지 위에 얹어 놓아 롤, 피치, 요 방향으로 움직일 수 있게 하고, 만약의 

경우 넘어지는 것을 방지하기 위해 안전줄을 설치하였다 (그림 3.15). 제자리 

비행에 필요한 추력을 내기에 앞서, 서서히 추력을 증가시키면서 기체의 자세

를 유지할 수 있도록 자세제어장치의 변수를 조정하였으며, 이는 다음 단계의 

실험에서 자세제어장치 조정을 위한 초기 설정값이 된다. 
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(a) 기동 전 

 

 

(b) 기동 후 

 

그림 3.15 볼힌지 위의 쿼드로터 사이클로콥터 자세제어 실험 
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3.2.2 비행 자세 안정화 실험 

 

볼힌지 위에서 자세제서 실험을 진행하여 자세제어장치(FCS)의 자세제어 알고

리즘에 대한 기본 검증 후, 볼힌지를 제거하고 공중에서 안전줄 만으로 기체

를 보조하여 제어변수들을 조율하였다. 볼힌지 위에서는 실제 비행 시와 회전 

중심점이 달라 기체의 특성이 다르기 때문이다. 하지만 볼힌지 위에서 실험을 

수행하여 얻은 제어변수값들을 시작값으로 자세 안정화 실험을 진행하였다. 

지상 실험 단계에서는 로터 유동이 최대한 자유롭게 흐르게 하기 위해 테스트

베드 설치 공간을 개방하여 실험을 진행했다. 하지만 자세 제어 실험 단계에

서는 외란을 줄이기 위해서 폐쇄된 실내 공간에서 실험을 진행하였으나, 실내 

공간이 협소하여 유동 재순환이 생겨 추력이 감소하는 문제가 발생하였다. 따

라서 실험 장소를 외부로 옮겨 크레인에 매달아 실험을 진행하였다 (그림 

3.16).  

 

 

그림 3.16 실외 안전줄 실험 
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제어 알고리즘은 기본적인 PID 알고리즘으로 롤, 피치, 요 축에 대해 각각 

PID 게인값을 가지고 있으며, PID 게인값을 경험적으로 조정하는 대표적인 방

법으로는 Ziegler-Nichols 방법이 있으나 [56], 본 연구에서는 각각의 변수들

을 실험적 방법으로 조정하였다. 실험적 방법을 보다 간편하게 수행하기 위해, 

그림 3.17 과 같이 기체의 자세제어장치로부터 실시간으로 데이터를 받아보고 

PID 게인값들을 수정할 수 있는 LabVIEW 프로그램을 구성했다. 먼저 사이클로

콥터가 자세 목표값에 빨리 다다를 수 있도록 비례게인값을 조정하고, 다음으

로 미분게인값을 조정하여 오버슈트 감소 및 안정적으로 자세를 유지할 수 있

도록 하였다. 마지막으로 정상 상태 오차에 대해 사이클로콥터가 자세 목표값

으로 자세를 찾아갈 수 있도록 적분게인값을 조정하였다. 

 

 

 

 

그림 3.17 실시간 자세제어 변수 조정 프로그램 
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그림 3.18 은 iK 및 dK 를 입력하지 않았을 때, 롤 방향의 pK 값에 따른 사이

클로콥터의 롤 응답을 나타내고 있다. pK 값이 0.15 인 경우와 0.25 인 경우 

모두 롤이 수렴하는 경향을 보이고 있다. 두 값 모두 과도한 pK 값은 아니며, 

pK 값이 0.25 인 경우에 상대적으로 롤 응답의 진동주기가 짧다. 

그림 3.19 는 pK 값이 0.15 인 경우, dK 값의 변화에 대한 사이클로콥터의 롤 

응답을 나타내고 있다. dK 값이 0.01 인 경우는 dK 값이 0 인 경우와 별 차이

가 없이 진동을 하는 결과가 나타난다. 0.08 인 경우는 약간의 오버슈트가 나

타나지만 곧 0 도로 수렴하게 되며, 0.18 인 경우는 0.08 인 경우보다 정착시간

이 길어진다. 

그림 3.20 은 dK 값이 0.08 인 경우, pK 값의 변화에 따른 롤 응답을 나타내고 

있다. pK 값이 0.05 인 경우, 응답이 바로 수렴하지 않고 한동안 진동을 하게 

된다. 0.25 인 경우에는 0.15 인 경우보다 상승시간은 약간 감소하지만 오버슈

트는 약간 증가하게 되며, 정착시간 또한 약간 증가하여 응답 특성이 약간 나

빠진다. 

그림 3.21 은 pK 를 0.15 로 결정하고 dK 를 0.08 로 결정한 후 iK 값을 입력

한 경우의 롤 응답을 비교한 그래프이다. iK 값이 0 인 경우에도 이미 정상 상

태 오차가 매우 작은 상태이고, iK 값을 입력하는 경우 오히려 정착 시간이 약

간 길어지므로, 롤 방향 제어에는 pK 값과 dK 값만을 입력하여 PD 제어기로 

사용하도록 한다. 
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그림 3.18 롤 pK 에 따른 응답 곡선 ( iK , dK = 0) 

 

 

 

그림 3.19 롤 dK 에 따른 응답 곡선 ( pK  = 0.15) 



 

 １１０ 

 

그림 3.20 롤 pK 에 따른 응답 곡선 ( dK  = 0.08) 

 

 

 

그림 3.21 롤 iK 에 따른 응답 곡선 ( pK  = 0.15, dK  = 0.08) 
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앞서 롤 방향 제어 게인을 조정한 것처럼 피치 방향 및 요 방향에 대해서도 

같은 방법으로 게인 조정을 할 수 있다. 표 3.2 는 최종적으로 결정한 롤, 피

치, 요 방향의 게인값들을 나타내고 있다. 롤, 피치 방향은 dK 값이 서로 약

간 다르며, 요 방향은 다른 두 방향의 게인값과 전혀 다른 값을 갖는다. 요 

방향은 pK 와 dK 값 뿐만 아니라 iK 값을 입력하여 정상 상태 오차를 줄여 안

정적으로 자세제어를 수행할 수 있었다.  

그림 3.22 는 롤, 피치, 요 방향의 응답을 나타내고 있다. 롤, 피치 방향 제어

는 약간 오버슈트가 생기지만 다시 금방 목표값에 수렴하는 상태이다. 요 방

향 제어는 오버슈트도 매우 작으며, 목표값에도 빠르게 수렴하는 것을 확인할 

수 있다. 요 방향은 제자리에서 회전하며 게인을 조정하여, 상대적으로 롤, 

피치에 비해 안전줄에 의한 영향이 적었으며, 게인 조정이 수월했다. 하지만 

롤, 피치의 경우, 사이클로콥터가 전후, 좌우로 움직이며, 필연적으로 안전줄

에 의한 영향이 실험 결과에 나타나게 된다. 따라서 안전줄에 의한 영향을 최

소화한다면 추가로 게인 조정이 가능할 것이다. 

 

 

표 3.2 최종으로 결정된 PID 게인 

 비례게인 ( pK ) 적분게인 ( iK ) 미분게인 ( dK ) 

Roll 0.15 0 0.08 

Pitch 0.15 0 0.12 

Yaw rate 0.9 0.5 0.4 
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(a) 롤 방향 응답 

 

(b) 피치 방향 응답 

 

(c) 요 방향 응답 

 

그림 3.22 게인 조정을 완료한 사이클로콥터의 롤, 피치, 요 방향 응답 
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3.3 쿼드로터 사이클로콥터 비행 실험 

 

안전줄 실험을 통해 쿼드로터 사이클로콥터가 비행이 가능함을 확인했다. 제

자리 비행부터 시작하여 저속 수평 비행을 수행하고, 추가로 사이클로콥터의 

자세 제어 알고리즘을 수정 보완하여 다른 형태의 기동이 가능하도록 하였다. 

역사상 처음으로 쿼드로터 형태의 사이클로콥터의 안정적인 비행을 성공하였

으며, 로터 제어방식 또한 현재 세계에서 가장 진보된 형태이다. 현재는 자세

를 유지하며 전·후진 비행을 하거나, 기울이진 상태로 자세를 유지하며 제자

리 비행과 상승·하강 비행을 하는 틸트기동 비행을 연구 중에 있다. 

 

3.3.1 제자리 비행 

 

안전줄을 제거하고 실험할 때에는, 작은 문제점이 발생해도 기체의 파손을 야

기할 수 있으므로, 안전줄 실험에 많은 시간을 할애하여 충분히 검증 작업을 

거친 후에 제자리 비행 실험을 진행했다. 실외 크레인에 매달아서 실험을 종

료한 후, 바로 제자리 비행 실험을 진행하여 그림 3.23 과 같이 안정적으로 제

자리 비행이 가능함을 확인했다. 처음에는 짧은 시간 동안만 비행하며 기체의 

거동을 살폈고, 점차 시간을 늘려가며 비행 실험을 진행했다. 실험 중간에는 

필수적으로 쿼드로터 사이클로콥터의 각 부품들이 이상이 없는지 확인하여, 

만약의 사태에 대비하였다. 쿼드로터 사이클로콥터는 자동 비행 기체가 아니

라 조종사의 입력을 받아 비행하는 기체이다. 따라서 조종사의 숙련도 또한 

사이클로콥터의 비행을 위해 중요한 요소이며, 안전줄 실험에 이어서 제자리 
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비행을 충분히 숙지하여 수평 비행을 하는데 문제가 없도록 하였다. 최종적으

로 제자리 비행 실험을 통해 전체 시스템의 완성도를 확인하였고, 사이클로콥

터가 자세를 완만히 바꿀 수 있도록 자세 목표값을 송신하며 추후 수평 비행

에 필요한 데이터를 수집하였다. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

그림 3.23 쿼드로터 사이클로콥터의 제자리 비행 



 

 １１５ 

 

3.3.2 저속 수평 비행 

 

제자리 비행 실험을 완료한 후, 저속 수평 비행 실험을 진행하였다. 본 수평 

비행 단계에서는 단순한 알고리즘을 이용해 비행을 구현하기 위해서, 기존의 

회전익기와 같이 롤, 피치 방향으로 자세를 기울여서 전체 추력 방향이 전후 

또는 앞뒤 방향을 향하게 하여 수평 비행이 가능하도록 하였다. 초기 자세 제

어 알고리즘에는 안정적으로 제자리 비행을 하기 위해 자세 기울임 각도가 매

우 작게 설정되어 있었고, 따라서 수평 비행 속도가 매우 제한적이었다. 자세 

기울임 각도를 서서히 증가시켜 가면서 비행 반응을 살피며 자세 제어 변수값

들을 조정하였고, 최종적으로 전후, 좌우 기동 및 요 방향 회전 기동까지 성

공적으로 수행했다. 그림 3.24 은 앞쪽으로 자세를 기울여 전진 비행 중인 쿼

드로터 사이클로콥터를 나타내고 있다. 

쿼드로터 사이클로콥터의 요 방향 회전 기동을 하면서, 로터에 자이로스코픽

(Gyroscopic) 모멘트가 작용하여 앞뒤 로터가 서로 반대방향으로 변형하는 것

을 관측하였다 (그림 3.25). 이는 앞뒤 로터의 회전방향이 다르기 때문에 나

타나는 현상으로서, 사이클로이달 로터가 좌우로 배치된 2-로터 타입의 사이

클로콥터에서는 이 자이로스코픽 모멘트에 의해서 기체의 롤, 요 방향 자세가 

서로 연계되어 움직인다. 쿼드로터 타입의 사이클로콥터는 기체 전체의 자세

에는 영향을 끼치지 않지만, 앞뒤 로터에 의해 내부 하중이 작용하게 되므로 

이에 대한 추가 연구를 통해 요 방향 회전률을 제한할 필요가 있다. 
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그림 3.24 전진 비행 중인 쿼드로터 사이클로콥터 

 

 

 

 

그림 3.25 쿼드로터 사이클로콥터에 작용하는 자이로스코픽 모멘트 
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4. 결 론 

 

본 논문연구를 통해, 로터 성능 확인뿐만 아니라 실제 비행이 가능한 기술시

현기로서의 수직이착륙 무인비행체, 쿼드로터 사이클로콥터를 개발했다. 그리

고 제자리 비행, 저속 수평 비행 및 틸트기동 비행을 성공적으로 완료하였으

며, 이는 역사상 최초로 로터의 피치각과 위상각을 제어하여 자유 비행을 시

연한 것이다. 이를 위해 기존 연구 내용을 살펴보고 비행에 성공하지 못했던 

문제점들을 분석했다. 이를 토대로 연구 방향을 설정하여 단계적으로 사이클

로콥터 해석 및 연구 개발을 진행했고, 실험적 연구를 진행하며 비행에 필요

한 데이터를 수집했다. 

 

쿼드로터 사이클로콥터의 로터 성능 해석 결과에서 기체의 예상 무게를 고려

한 목표 추력은 16 kgf 이상이었다. 이를 달성하기 위한 로터 설계 변수를 확

정했고, 전진 비행 시에 앞뒤 로터의 회전 방향이 달라 생길 수 있는 로터 성

능 변화를 CFD 해석을 통해 확인했다. 로터가 후방 회전하는 경우가 전방 회

전하는 경우에 비해 상대적으로 추력 효율이 높을 것으로 예상되지만, 전진 

비행 속도가 높아지는 경우에는 전방 회전이 로터 성능과 최대 전진 속도에서 

더 장점을 갖는 것을 확인했다. 허브 스포크 형상은 기존의 탄소복합재 판넬

을 이중으로 결합한 형태에서, 유선형의 세미 모노코크 타입의 형상으로 개선

했다. 이를 통해 허브 스포크에서 발생하는 공기역학적 항력을 최소화했고, 

무게 또한 줄일 수 있었다. 로터 주 동력축과 연결되는 허브 스포크에는 탄소

복합재를 보강했고, 스포크 내부에는 스파를 접합하여 허브 스포크의 강성을 

확보했으며, 로터의 정적/동적 구조해석을 통해 해석 결과를 확인했다. 기존
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의 스와시 플레이트 방식의 로터제어장치를 피치각-위상각 개별 제어 방식으

로 변경하여 로터제어장치의 신뢰성을 높였다. 각 요소의 유격이 최소화되어 

있으며, 서보 모터의 움직임에 따라 로터 날개가 원활하게 피치운동을 하는 

것을 확인했다. 

동체의 경우, 기존 형상들의 단점을 보완하여 개발했다. 전기 모터는 각 로터 

별로 사용 하던 것을 대용량 모터 하나로 대치하여 기존에 문제가 되었던 전

기·전자적 이상 작동 현상을 없앴다. 쿼드로터 사이클로콥터는 최대 4300 W 

정도의 전력을 소모한다. 이는 동력으로 환산 시 대략 5.78 HP 이 되고, 동력

전달장치는 손실을 최소화하고 전기 모터의 동력을 분배하여 로터에 전달해야 

한다. 또한 기어나 벨트-풀리는 금속 부품을 사용하는 경우가 많으므로, 경량

화를 위한 설계도 매우 중요하다. 

쿼드로터 사이클로콥터의 비행자세 유지를 위한 자세제어장치(FCS)를 구성했

다. 피치, 롤, 요 방향에 대한 자세제어 방안을 정하고, 각 방향의 자세를 간

단한 PID 알고리즘을 구성하여 제어했다. 기체의 자세를 입력 받기 위한 자세

방위장치(AHRS)를 장착했고, 마이크로프로세서를 이용해 조종사의 신호 입력

에 따라 전기 모터 및 각 로터에 장착되어 있는 서보 모터들이 자동으로 움직

일 수 있게 했다. 

 

비행에 앞서 제작 과정을 거쳐 완성된 쿼드로터 사이클로콥터의 성능을 확인

하기 위해 지상 실험 및 안전줄 실험 등의 실험적 연구를 수행했다. 이를 위

해 사이클로콥터를 고정하여 실험하고, 로터추력, 소모 전력 및 로터 회전수 

등을 측정할 수 있는 지상실험 장치를 구성했고, 실시간으로 측정 데이터를 

수집하는 LabVIEW 프로그램을 개발했다. 로터의 개수를 증가시켜 가면서 지상 

실험을 수행했다. 단일 로터 실험 결과, 로터의 추력이 최대 5.24 kgf 가 되고, 

지상 실험에 고려해야 할 지면 효과에 의한 로터 성능 변화는 거의 없는 것을 



 

 １１９ 

확인했다. 추력 방향의 경우, 로터 제어장치에 비해서 약 20° 정도 기울어 

지는 것을 확인했다. 2-로터 실험에서는 단일 로터 실험 결과에 비해 로터 성

능이 약간 저하되었다. 하지만 추력 방향의 기울어짐 현상을 고려하여 로터제

어장치의 위상각을 조절하여 로터의 추력과 효율이 최대가 될 수 있도록 했다. 

마지막으로 쿼드로터 사이클로콥터의 전기체를 지상실험 장치 위에 올려 놓아 

성능을 측정했으며, 최대 16 kgf 이상의 추력을 내는 비행 조건을 설정했다. 

그리고 여러 단계의 지상 실험을 진행하여, 기체의 성능에 대한 충분한 검증

을 마쳤다. 

비행 실험 전에, 안전줄 실험을 통해 자세제어장치의 제어 변수들을 조정하고 

혹시 모를 사고에 대비했다. 피치, 롤, 요 각 방향 별로 P, I, D 게인값을 조

절해야 하므로, 제어 변수는 총 9 개가 되고, 경험적 방법을 통해 각 변수들

을 조절했다. 로터의 추력을 점점 증가시켜가면서 변수를 조절하고, 안전줄에 

매달린 상태로 제자리 비행이 가능하도록 제어 변수를 최적화했다. 

안전줄 실험을 마치고 최종적으로 비행 실험을 진행하여 제자리 비행 및 저속 

수평 비행을 성공적으로 마쳤다. 

 

무인비행체 쿼드로터 사이클로콥터 개발은 성공적이었으며, 실내외에서 비행

이 가능하여 기술시현기로서 목표도 달성했다. 현재의 사이클로콥터는 아직 

기초적인 비행만이 가능한 상태로 앞으로는 고기동성을 보여줄 수 있는 제어

알고리즘의 개발에 대한 연구가 필요하다. 또한 로터의 위치와 구성 방식을 

다변화하여 사이클로콥터의 고기동성, 저소음 장점을 최대한 살릴 수 있는 기

체에 대한 추가 연구도 필요하다. 그리고 고속 전진 비행에 적합한 고피치 시

스템에 대한 연구도 필요하다. 
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부록 A. 쿼드로터 사이클로콥터 제작 

 

블레이드 제작 

 

블레이드의 구조는 세미-모노코크로 스킨은 GFRP(Glass Fiber Reinforced 

Plastic), 스파는 CFRP(Carbon Fiber Reinforced Plastic) 파이프, 리브는 

GFRP 로 샌드위치 적층한 발사 나무로 구성되어 있다. 블레이드를 제작하기 위

해, 스킨과 리브를 개별적으로 제작한 후 조립하는 공정을 적용하였다. 

 

  

그림 A.1 블레이드의 구조 및 스킨 층의 구성 

 

FRP 블레이드 외피의 몰딩을 위해서는 몰드가 필요하다. 몰드의 재질은 목재, 

FRP, 금속 등을 선택할 수 있는데, 몰딩 공정에서 Fiber/Resin 비율의 조정 

및 높은 기계적 특성을 얻기 위한 진공펌프 및 오븐 적용 시 문제 발생 가능

성이 낮은 알루미늄 재질을 선택하였다. 몰드는 상/하판으로 구성하였고 상/

하판 결합 시 위치 오차를 줄이기 위해 핀을 적용하였다. 몰드의 가공에는 타

원형 프로필의 에어포일 단면 형상을 갖는 곡면을 정밀하게 가공할 수 있는 
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CNC(Computerized Numerical Control) 밀링 머신을 제작하여 사용하였다. 몰

드의 가공 및 후처리 시 FRP 의 이형성을 확보하기 위해 가능하다면 매끄러운 

표면을 갖도록 작업하였다. 

 

  

그림 A.2 블레이드 몰드 CNC 가공 

 

FRP 몰딩에는 Fiber 를 몰드의 Cavity 에 안착시키기 위해 Fiber 의 재단이 필

요하다. 이에는 비접촉식의 레이저 절단이 정확한 절단 형상을 얻을 수 있고 

Fiber 가 흩어지지 않게 하는데 적합하므로 이를 적용하였다. 

 

  

그림 A.3 비접촉식 레이저 커터를 이용한 Fiber 절단 

 

몰드의 표면은 FRP 의 경화 완료 후 이형이 잘 되도록 만들어야 한다. 표면이 

거울 같은 금속이라도 미세한 틈들이 존재하므로, 이 틈을 잘 메워주는 작업
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을 선행해야 FRP 의 이형 시 문제가 생기지 않는다. 이 작업에는 왁스를 사용

하였고, 지속적으로 몰드의 표면을 관리하였다. 

 

  

그림 A.4 몰드 표면의 이형성 확보를 위한 왁스 적용 

 

왁스 작업 후에는 미려한 외관을 위한 도장 작업을 했다. 도장을 몰드에 하면, 

도장 표면이 미려하고 도장 단차가 발생하지 않는 장점이 있다. 또한 도장층 

위에 FRP 작업을 하게 되면 Resin 이 도장층 위에서 경화하면서 접착되어, 일

반적으로 접착성을 위해 적용하는 프라이머 층이 없이도 두 층 간의 접착 특

성이 비교적 좋다는 장점이 있다. 블레이드 자체의 무게가 비교적 작다 보니 

도장층의 무게의 비중이 상당하여 여러 개의 블레이드들의 도장 두께가 균일

하도록 도장 시 분사하는 도료의 특성, 양 및 세기, 몰드-노즐 간 거리, 도장 

횟수를 균일하게 하였다. 

 

  

그림 A.5 몰드에 적용한 도장 재료 및 결과 
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급격히 곡률이 변하는 부위는 FRP 공정 중 밀착되지 못해 공동이 발생하는 경

우가 있다. 이런 문제를 보완하기 위해 Micro Balloon(마이크로 벌룬)과 레진

을 혼합하여 밀도를 낮추고 표면 장력을 이용하여 점도를 증가시켜 이런 부위

에 적용하면 공정 중 흐르지 않으면서 저밀도로 이런 틈을 메워줄 수 있어 언

급한 문제를 보완할 수 있다. 이 방법을 상대적으로 곡률이 큰 블레이드의 팁 

부분에 적용하였다. 

 

 

그림 A.6 블레이드 팁 부분에 적용한 Micro Balloon 

 

도장 층과 모서리부의 처리를 완료 후 Glass Fiber 의 적층을 진행하였다. 

Glass Fiber 는 직물(wovern)을 사용하였고 각도는 모두 0 도로 같다. 가장 바

깥의 1 개 층은 표면의 미려함을 위해 작은 단위 묶음으로 촘촘하게 짜여진 

직물을 사용하였고 내부의 2 개 층은 비교적 큰 단위 묶음으로 짜여진 직물을 

사용하였다. 적층 시에는 Resin 을 조금씩 사용하여, Resin 이 모든 부분에 함

침하도록 하면서도 과도하게 Resin 이 적용되지 않도록 하였다. 
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그림 A.7 적층된 GFRP 의 구성 및 결과 

 

여러 개의 GFRP 부품의 레진/섬유 비율을 적절하고 균일하게 제어하기 위하여 

Vacuum Bagging 공법을 적용하였다. GFRP 적층 시 Resin 의 양을 과도하게 하

지 않아야 Breather Material 이 포화 상태가 되지 않아서 적절한 레진/섬유 

비율을 맞출 수 있기 때문에 Resin 의 양을 모든 단계에서 조금씩 덜어서, 부

족하면 조금씩 추가하는 방법으로 사용해야 했다. 

 

  

그림 A.8 Vacuum Bagging 공법의 구성 요소 및 결과 

 

FRP 의 경화를 오븐을 이용하여 상온보다 높은 온도에서 수행하고 상온으로 냉

각시키면 Resin 이 수축하면서 Fiber 를 압박하는 힘이 증가하여 결과적으로 

FRP 의 기계적인 특성을 향상시킬 수 있다. 그리고 Resin 의 경화 시간을 단축

시킬 수 있다. 



 

 １３０ 

  

그림 A.9 FRP 경화에 이용한 오븐 

 

FRP 경화 후 몰드에 FRP 가 적층된 상태로 나머지 재료들을 제거하여 Skin 제

작 공정을 완료한다. 몰드를 이용하여 FRP Skin 과 리브, 스파 등을 정확한 위

치에 조립한다. 

 

  

그림 A.10 경화한 FRP Vacuum Bag 에서 Release Fabric 을 제거하는 모습 

 

Skin 공정과 함께, Blade 제작에 필요한 부품들을 제작한다. Rib 는 발사 목재

의 양면에 GFRP 를 적층하여 기계적 특성을 향상시킨 후, 레이저 가공기를 이

용해 커팅 하였다. 
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그림 A.11 GFRP 로 보강한 발사 목재와 레이저 커팅 장면 

 

커팅한 리브의 일부는 서로 조립 후 블레이드에 조립하였다. 블레이드 조립에

는 CFRP Pipe, CFRP Rod, GFRP Pipe, C.G. 교정 납 Rod 등이 추가로 필요하다. 

사이클로콥터의 정비 및 이동을 위해 블레이드를 반분할 방식으로 설계했다. 

CFRP Rod 는 양쪽의 블레이드를 결합할 때 Pitch 축 방향의 일치를 위한 부품

이고, GFRP Pipe 는 양쪽의 블레이드를 결합하면서 Spar 역할을 하는 CFRP 

Pipe 의 조립 시 가이드 역할을 하는 동시에 Spar 에서 Rib 로 전달되는 하중을 

보다 넓은 면적으로 분포시키는 역할을 한다. 

 

  

그림 A.12 블레이드 조립에 필요한 리브의 종류 및 조립 형상 
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블레이드의 구성 부품들을 모두 준비한 후, 몰드 상에서 조립한다. 구성품들의 

기준이 되는 Spar 의 위치는 몰드 상에 고정할 수 있게 하여 각 부품을 정확한 

위치에 조립할 수 있게 하였다. Skin-Skin, Skin-Rib 간의 조립에는 Micro 

Balloon 을 혼합한 Resin 을 사용하여 각 부품의 결합을 위한 Resin 경화 시 저

밀도, 고점도의 상태로 흐르지 않으면서 부품들을 고정할 수 있게 하였다. 몰

드의 분할선과 같은 부분의 접합에는 Micro Balloon – Resin 혼합물로는 기계

적인 특성을 만족시키지 못하므로 Uni-directional Glass Fiber 에 Resin 을 함

침시켜 경계선에 함께 조립하여 경계선 부분의 기계적 특성을 향상시켰다. 

 

  

그림 A.13 블레이드 조립을 위한 몰드 결합 

 

몰드에서 충분히 FRP 를 경화시킨 후, 결과물이 손상되지 않도록 주의하여 탈

형하였다. 

 

  

그림 A.14 몰드에서 경화 후 떼어낸 블레이드 
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몰드에서 탈형하면 몰드의 분할 부분에서는 의도하지 않았던 돌출부가 나타날 

수 있다. 이런 부분 및 필요한 부분들에 대해 Jig 및 CNC 가공을 적용하여 

FRP 블레이드의 후처리를 하였다. 여기서 Jig 가 특히 필요한 부분은 반분할로 

설계한 블레이드의 분할면인데, 이 부분 공차가 지나치면, 양쪽 블레이드의 

결합이 완전하지 못해 사이클릭 피칭 거동 시 문제를 일으킬 가능성이 있으므

로 블레이드 후처리 과정에서 이 공차를 최소화했다. 

 

  

그림 A.15 몰드에서 떼어낸 블레이드 후처리 

 

FRP 몰딩 작업을 완료한 후, 각 블레이드의 질량을 확인하여 평균값을 고려하

여 질량을 교정하는 작업을 하였다. 블레이드 질량 교정은 Pivot Point 근처

에 납 막대를 적절한 길이로 삽입하는 형태로 수행하였다. FRP 몰딩을 완료한 

블레이드의 질량 범위는 약 36~40 g 이었다. 

 

  

그림 A.16 완성한 블레이드들
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허브 스포크 제작 

 

스포크의 구조는 스킨 및 스파로 구성된, 기본적으로 블레이드와 같은 세미-

모노코크이다. 하지만 재질은 CFRP 를 혼용하여 GFRP 보다 높은 기계적 특성을 

갖도록 하였다. 스포크의 제작 공정은 기본적으로는 블레이드와 같다. 하지만 

CFRP 의 혼용과 몰드의 깊은 Catity 로 인한 공법에서 다소 차이가 있다. 

스포크에 사용한 Glass Fiber, Carbon Fiber 역시 레이저를 이용한 비접촉식 

마름질을 하였다. 스포크 몰드의 Cavity 는 비교적 곡률이 심하게 변화하기 때

문에 적절한 마름질 형상을 얻기가 쉽지 않는데, Trial & Error 방법을 통해 

형상을 수정하여 최종 마름질 형상을 얻었다. 

 

  

그림 A.17 레이저 커팅한 스포크용 Glass Fiber, Carben Fiber 

 

스포크의 적층은 도장 - Fine Woven Glass Fiber – Thick Woven Carbon Fiber 

– Thick Woven Glass Fiber 의 순서로 작업하였다. 블레이드 스파를 잡아주는 

부품 조립부, 로터 축 조립부와 같은 부분에는 Woven Carbon Fiber 를 한 겹 

더 적층하여 부분적으로 기계적인 특성을 향상시키고자 하였다. 
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그림 A.18 도장 및 FRP 적층 

 

허브 스포크 몰드는 Cavity 가 깊어서, Release Fabric 적용 시 부분적으로 구

겨지면서 겹치는 문제가 필연적으로 발생했다. Release Fabric 은 FRP 표면에 

직접 접촉하므로 이것이 구겨지면 FRP 표면에 구겨진 자국이 남으면서 Fiber

의 정렬을 흩트리거나 FRP 의 Fiber/Resin 비율을 원하는 값으로 맞추지 못하

는 문제를 발생시킬 수 있어, 부분적으로 마름질 하여 구겨지는 현상을 제거

하고자 하였다. 

 

  

그림 A.19 Release Fabric 의 적용 
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또한 몰드의 Cavity 가 깊고 곡률 변화가 심해, Vacuum Packaging 시 각종 

Fabric 과 Packaging Material 들이 부분적으로 Cavity 면에 밀착하지 못하고 

들뜨는 문제가 생겼다. 이 문제를 해결하고자 'Filler'로 모래를 사용하였다. 

Breather Material 위에 Vacuum Packaging Film 을 한 겹 깔고 Cavity 에 모래

를 채운 후 Packaging 한 후 진공 펌핑과 동시에 모래를 두들겨 Cavity 에 재

료들이 밀착할 수 있도록 유도하였다. 결과적으로 최외곽에서 Vacuum 

Packaging 역할을 해 주는 Film 은 거의 평면을 유지할 수 있고 Cavity 면에는 

모래가 압력을 전달해 주므로 모든 면에 가압하는데 문제가 없도록 하는 것이 

가능했다. 

 

  

그림 A.20 깊은 Cavity 를 가진 몰드에 적용한 Filler 

 

FRP 가 경화한 후 몰딩 작업 부재들의 제거 시, 모래는 Film 으로 격리했으므

로 Film 을 잘 감싸면 모래를 깨끗하게 제거할 수 있었다. 기타의 작업은 블레

이드 때와 동일하게 하였다. 다음 작업을 위한 몰드 표면 정리 시, 잔류 물질

들의 제거에는 나무젓가락 같은 몰드 보다 작은 경도를 갖는 재질을 사용하여 

몰드 표면의 손상을 피하고자 하였다. 
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그림 A.21 FRP 경화 후 Filler 및 Breather, Release Fabric 을 제거 

 

스포크의 스파 구조는 Woven Carbon Fiber 를 발사 목재에 적층하여 적용하였

다. 이의 조립에는 블레이드의 경우와 같이 고점도 저밀도의 Micro balloon-

Resin 혼합물을 사용하였다. 스파의 형상 및 위치는 블레이드 Cyclic 

Pitching Motion 을 위한 링크기구를 피해 설계하였는데, 이 위치를 정확히 맞

춰 조립하고자 전용 Jig 를 제작하여 사용하였다. 

 

  

그림 A.22 발사에 적층한 CFRP Spar 와 Jig 를 이용한 Spar 조립 

 

 

 



 

 １３８ 

몰드를 이용하여 상-하 Skin, Spar 를 조립하였다. 접합에는 Micro balloon – 

Resin 혼합물을 사용하였고, 스킨의 접합선에는 Uni-directional Glass Fiber

에 Resin 을 함침시켜 함께 조립하였다. 

 

  

그림 A.23 Micro Balloon-Resin 을 이용한 스포크 전체 조립 

 

FRP 의 경화 후 결과물을 탈형한 후, 블레이드와 마찬가지로 Jig 및 CNC 가공

을 이용하여 후처리를 하였다. 스포크의 경우, 가공 공차가 매우 중요한 로터 

축 조립 구멍, 블레이드 스파 지지 부품 결합 구멍 등이 있어 필수적으로 Jig 

및 CNC 가공 절차를 거쳤다. 

 

  

그림 A.24 탈형한 스포크와 후처리 



 

 １３９ 

스포크와 로터 축 연결 부분에는 비교적 큰 힘이 작용하고, 이 힘을 주변으로 

부드럽게 전달시키고자, 톱니 모양의 CFRP 판재를 보강하였다. 

 

 

그림 A.25 로터 축과 조립하는 부위의 보강 
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링크 기구 및 기타 부속품 제작 

 

사이클로이달 로터는 블레이드와 스포크 외에도 블레이드의 Cyclic Motion 을 

위한 부품들이 있다. 이 부품들은 로터 회전 시 하중을 견뎌야 하며, 동시에 

작동 위치 오차가 작아야 하므로, 금속 재료를 사용했으며 알루미늄을 CNC 로 

가공하여 제작했다. 

 

  

그림 A.26 Cyclic Motion 관련 부분들에 대한 CAD 이미지와 실제 모습 

 

블레이드 스파 그립은 스포크의 끝과 블레이드 스파를 연결해 주는 부분이다. 

Cyclic Motion 을 위해 스파 조립 부분에는 베어링을 삽입하였고, 스포크의 끝

에서 원심력의 영향을 크게 받고 Cyclic Motion 에 의한 피로 하중에도 역시 

크게 영향을 받는 부품이므로 비교적 경량이고 인성이 좋은 

POM(Polyoxymethylene, Polyacetal)을 이용하여 제작하였다. 블레이드 스파 

그립을 완성한 후, 스포크에 조립하여 1 차적으로 스포크의 무게중심 교정 작

업을 수행하였다. 2g 이상의 오차는 납 막대 및 Resin 을 이용하여 스포크에 



 

 １４１ 

접착하는 형태로 조정하였고 2g 이하의 작은 오차는 스파 그립을 조립하는 볼

트에 조립하는 와셔의 수로 조정하였다. 

 

   

그림 A.27 블레이드 스파 그립의 가공, 조립 및 무게중심 교정 모습 

 

사이클로이달 로터의 블레이드는 로터제어장치에 의해 주기적으로 피치운동을 

한다. 로터제어장치는 사이클로콥터의 비행 제어를 위한 추력 벡터 조종에 가

장 중요한 역할을 하기 때문에 기구 작동 시 강성 및 정확성을 가능한 높일 

수 있도록 해야 한다. 이를 위해 각 작동 부위에는 Linear Motion Guide 및 

베어링을 삽입하였고 구조물은 알루미늄을 CNC 로 가공했다. 

 

  

그림 A.28 로터제어장치의 모습 

로터 축을 2 중으로 하여, 축 사이에 베어링을 조립해 제작했다. 외축은 로터

를 회전시키고, 내축은 로터제어장치가 회전하지 않도록 고정했다. 
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그림 A.29 위상각 제어 서보 모터와 로터제어장치의 모습 

 

로터와 관련한 구성 부품들을 제작 완료한 후, 전체 조립을 실시했다. 우선 

로터 축에 허브 스포크와 로터제어장치 만을 조립하여 간섭 및 작동 이상 유

무를 확인하였다. 그 후 허브 스포크 각도 Jig 를 이용하여 스포크를 0 도로 

맞춘 후, 각 블레이드로 향하는 링크의 길이를 조정하여 피치각이 0 도일 때, 

각 블레이드의 받음각이 0 도가 되도록 조립하였다. 

 

   

그림 A.30 로터제어장치에 각 블레이드로 향하는 링크를 조립한 모습과 

Jig 를 이용하여 이 링크의 길이를 교정하는 모습 
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로터의 조립을 완료한 후 2 차 무게중심 교정을 수행하였다. 이에는 'HOFMANN' 

사의 VL8000 모델을 이용하였으며, 전기모터로 로터를 구동하여, 진동을 측정

하고, 밸런싱 작업을 진행했다. 

 

  

그림 A.31 밸런싱 장비를 이용한 로터의 밸런싱 장면 
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부록 B. 쿼드로터 사이클로콥터 도안 

 

 

 

그림 B.1 Front view 
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그림 B.2 Side view 
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그림 B.3 Top view
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Abstract 

 

In recent years, UAVs (Unmanned Aerial Vehicles) have been utilized for various fields. 

UAV Market is growing fast, and new concepts of air vehicles are being developed. A 

cyclocopter is an unconventional rotary-wing VTOL air vehicle which employs CBS 

(Cycloidal Blade System). CBS consists of several blades rotating about a horizontal axis 

perpendicular to the direction of normal flight with advantages of high maneuverability 

and lower noise. A cyclocopter is one of the promising technologies of PAV (Personal 

Aerial Vehicle) in the future. From the year 2000, several shapes of cyclocopters were 

studied and developed by Aerospace Structures Laboratory at Seoul National University. 

 Main goal of this study is to develop Quadrotor Cyclocopter capable of stable hovering 

and flying at low speed. Based on the results of previous studies, rotors, airframe and FCS 

(Flight Control System) of the cyclocopter were improved. Design variables of the rotor 

were determined first by conducting CFD analyses of cycloidal rotors, and preceding 

researches about forward flight were performed. The rotor control device were developed 

to realize cycloidal motion of the rotor, and shape of the hub-spoke was changed. 

Structural safety and stability of the improved cycloidal rotor were investigated through 

FE structural analyses. The redesigned airframe of the cyclocopter has a power 

transmission system transferring rotary power from an electric motor to four cycloidal 

rotors. Dynamic modeling of Quadrotor Cyclocopter was conducted defining attitude 

control scheme. FCS implementing PID algorithm was developed and installed to the 

cyclocopter to control the attitude stably. 

 Before performing actual flight tests, ground and tethered tests are essential to ensure 
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flight worthiness of the manufactured vehicle. During the ground tests, the ground test bed 

consisting of load cells and measuring equipments measures the thrust and the consumed 

power of the cyclocopter. In the single rotor case, the individual rotor performance was 

measured and compared with the predicted results by the CFD analyses. It was also 

observed that the ground effect on the rotor performance was negligible during ground 

testing. The phase angle of the rotor control device influences on the rotor performance, 

hence the phase angle of the rotor control device was set to moderate value for more thrust 

and improving efficiency in the dual rotor tests. Operating conditions for hovering and 

maximum thrust of the cyclocopter were determined during the quadrotor tests. PID gains 

of FCS were modified to optimal values by the empirical method during the tethered flight 

tests. The quadrotor cyclocopter subsequently demonstrated a stable hover and low-speed 

level flight achieving the main goal of the study. 

 

 

Keyword : Cyclocopter, UAV (Unmanned Air Vehicle), Quadrotor, Cycloidal Blade 

System, FCS (Flight Control System) 
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