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Abstract

 Quad-Rotor, which consists of four blades, performs a flight task by controling each rotation speed of the four blades. 
Quad-Rotor blade making no use of cyclic pitch or collective one is a type of fixed-wing as different from helicopter blade. 
Although, Quad-Rotor is simple and easy to control for those reasons, blade configuration of the fixed wing is one of the 
critical factors in determining the performance of Quad-Rotor. In the present study, coefficients for thrust and power of 
Quad-Rotor blade were derived from the data acquired by using 6-component balances. Firstly, Measurements for aerodynamic 
force were conducted at various pitch angles (i.e., from 0° to 90° with the interval of 10°). The blade used in this experiment 
has aspect ratio of 6 and chord length of 35.5 mm. Secondly, assembled-blade, which was an integral blade but divided into 
many pieces, was used in order to test aerodynamic forces along twist angles. The curve of thrust coefficient along pitch angle 
indicates a parabola form. Stall which occurs during wind tunnel test to calculate lift coefficient of airfoil does not generate. 
When deciding the blade twist angle, structural stability of blade should be considered together with coefficients of thrust and 
power. Those aerodynamic force data based on experimental study will be provided as a firm basis for the design of brand-new 
Quad-Rotor blade.
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1. 서론

   헬리콥터는 고정익 항공기에 비해 수직이착륙, 정지비행, 

후좌우 비행이 가능하다는 장 으로 사용 역이 매우 넓다. 그

러나 정지비행시와 진비행시 모두 불안정하므로 숙달된 조종

에는 많은 어려움이 따른다[1]. 반면 쿼드로터(Quad-Rotor)는 헬

리콥터에 비해 조종의 편리성과 안정성이 우수하다. 이로 인해 

UAV분야에서 쿼드로터에 한 많은 연구가 이루어지고 있다

[2-4]. 쿼드로터는 Fig. 1과 같이 4개의 블 이드로 구성되며 각

각의 블 이드 회 속도를 제어하여 비행임무를 수행한다. 뿐만 

아니라 기존 헬리콥터의 제자리비행, 속비행, 정지비행 등의 

기능도 수행할 수 있다. 쿼드로터의 블 이드는 일반 인 헬리

콥터 블 이드와 달리 사이클릭(Cyclic) 혹은 컬 티  피치

(Collective pitch)를 사용하지 않는 고정익 형태이다. 이러한 이

유로 쿼드로터는 기계 으로 단순하며, 조종성의 용이성이 상

으로 높다. 한 일반 으로 커다란 로터블 이드와 미부 회

익(Tail Rotor Blade)을 갖는 헬리콥터와 비교하여 장애물에 

한 근성이 용이하다. 

   일반 으로 고정익을 사용하는 쿼드로터는 블 이드의 회

속도만을 제어하여 비행하기 때문에 고정익 블 이드의 형상은 

쿼드로터 성능에 있어서 매우 요한 역할을 한다. 로터블 이

드에서 발생되는 모든 추력은 양력(Lift force)으로 사용될 수 있

다. 헬리콥터 로터블 이드 비설계를 한 에어포일에 한 

연구[5]에 따르면 최 의 양력을 발생할 수 있는 블 이드 설계

는 블 이드 안쪽에서는 양력이 큰 에어포일의 형태를 유지시키

고, 끝단에서는 천음속 항력특성이 좋은 에어포일을 분포시키는 

것이 좋다. 이와 같은 사항을 고려하여 쿼드로터의 고정익 블

이드 형상을 최 화 시키는 작업은 필요하며 요하다고 볼 수 

있다.

   본 연구에서는 최 의 쿼드로터 블 이드의 설계를 해 회
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Fig. 5 Divided Blade

Fig. 4 All-in-one Blade

Fig. 2 The blade used in the experiment

Fig. 3 Schematic diagram of the experimental setup

하는 NACA0012 에어포일 형상을 갖는 블 이드를 제작하여 

공력측정을 수행하 다. 

2. 장치구성 및 공력측정 방법

2.1 로터블 이드의 설계  제작

   공력측정을 한 로터블 이드는 Fig. 2와 같이 크게 두 종

류로 제작하 다. 하나는 피치각에 따른 공력측정을 수행하기 

해 일체형 블 이드를 제작하 다. 다른 하나는 블 이드의 

비틀림각(Twist angle)에 따른 공력 측정을 한 분할된 블 이

드이를 제작하 다. 모든 비틀림각에 한 블 이드를 제작하여 

공력을 측정하는 방법은 블 이드 설계시 최상의 방법이 될 것

이다. 하지만 비트림각에 따른 다양한 조합의 공력특성을 분석

해야 되므로 다량의 블 이드 제작이 요구되고, 상당한 비용과 

시간이 소요된다. 이로 인해 일체형 블 이드를 10 mm 간격으

로 단하 고 RP(Rapid Prototype)방식으로 제작하 다.

  본 실험에서 사용된 블 이드는 NACA0012 에어포일 형상이

며, 디자인포일(DesignFOIL)의 포인트 데이터를 카티아(CATIA 

V5)에서 설계하 다. 종횡비(Aspect Ratio)가 6이고 익 (Chord)

의 길이는 35.5 mm이다[6-7]. 이때, 로터허 와 블 이드 지지

는 알루미늄으로 제작하 다.

2.2 장치구성  공력측정 방법

   로터블 이드의 공력측정을 한 장치는 Fig. 3과 같다. 블

이드를 회 시키는 모터(24DC/20W/1.2A, 3000RPM), 모터에 

원을 공 해 주는 원공 기(DC/30V/5A), 블 이드의 회 수

를 측정하는 회 계(오차 범  0.1%), 블 이드의 공력을 측정하

는 로드셀 타입의 6분력 공력천칭(측정범  ±5kg), 로드셀 신호

를 증폭시켜주는 증폭기(CTA-1000), 아날로그 신호를 디지털 

신호로 바꾸어주는 A/D Converter, 데이터 처리를 한 컴퓨터

로 구성되었다.

 

2.3 공력측정 방법

   회 하는 로터블 이드의 공력을 측정하기 해 실험과 계산

을 병행하 다. Fig. 4와 같이 일체형 블 이드에 하여 피치각

(0°~60°; 5° 간격)과 회 수(400, 550, 700rpm)를 변화시켜가면서 

측정하 다. 이러한 블 이드의 비틀림각의 공력특성을 악하

기 하여 Fig. 5와 같이 분할된 로터블 이드를 이용하여 비틀

림각 변화에 따른 공력을 측정하 다.

   데이터에 한 정확성을 높이기 하여 샘 링 주 수

(Sampling Rate)를 1-20 KHz까지 다양하게 변화시켜가면서 실

험측정을 수행하 으며, 모든 구간에 하여 오차율 1% 미만으

로 나타나 본 연구에서는 10KHz의 샘 링 주 수를 사용하

다. 한 동일한 실험을 3회 실시하여 그 평균값으로 결과를 분

석하 다.

2.4 추력계수와 동력계수

   회 차의 설계를 공정하게 비교하기 해서 추력계수와 동

력 계수가 사용된다. 이러한 값들은 고정익 항공기에서의 양력 

계수와 항력 계수에 응되는 양이라 할 수 있다[8].

    







                                    (1)

    







                                    (2)

   

   추력계수()와 동력계수()를 구하는 식은 식(1)과 식(2)

와 같으며 ,여기서는 로터블 이드의 추력, 는 기 도, 

는 로터블 이드의 끝단 속력, 는 로터블 이드의 원반면

, 는 동력이다.
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Fig. 6 Lift and Drag Coefficient of wind tunnel test

Fig. 7 Pressure contour plot at 0.19m to 

span direction(=15°)
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Fig. 8 Thrust coefficient for the CFX

 

3. 실험결과 및 분석

3.1 풍동실험 결과

   체 인 실험에 앞서 제작한 블 이드의 신뢰성을 얻고자 

풍동실험을 하 다. 실험은 2×10
4
의  이놀즈수에서 받음각

의 변화에 따라 Fig. 6에 양력계수(Lift Coefficient)와 항력계수

(Drag Coefficient)를 나타내었다. NACA0012 에어포일의 경우 

부분 14° 이후에 실속(stall)이 나타나지만 6° 부분에서 최  

양력이 나타났고 7∼8° 사이에서 실속(stall)이 발생하 다. 이는 

칭형 익형의 양력과 항력이 이놀즈수가 작을수록 실속이 일

어나는 구간이 빨라진다[8]. 

3.2 CFD기법

   쿼드로터에 블 이드의 공력을 측정하기 해 실험과 계산을 

병행했다. 해석에 사용한 범용 CFD Software는 CFX Solver를 
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Fig. 9 Thrust coefficient with pitch angle
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Fig. 10 Power coefficient with pitch angle
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Fig.11 Twist angle setup

400 600 800 1000

0.01

0.02

0.03

0.04

 

 

C T

RPM(rev/min)

 CASE 1
 CASE 2
 CASE 3

Fig. 12 Thrust coefficient with twist angle

사용하여 계산했다. 피치각(0°∼60°; 15° 간격)의 바꾸어 가면서 

실험과 동일 조건으로 압력분포와 공력을 계산하 다. Fig. 7은 

블 이드의 스팬으로부터 0.19m 부분의 압력분포도를 나타내었

다. 계산된 로터블 이드 추력계수를 Fig. 8에 나타내었다. 
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Fig. 13 Power coefficient with twist angle
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Fig. 14 Ratio of Trust and Power coefficient

3.3 일체형 블 이드

   일체형 블 이드의 공력측정 결과를 Fig. 9와 10에 나타냈다. 

피치각이 낮을 경우, 유도 흐름의 향이 미비하여 rpm의 차이

에 따른 추력계수가 유사하나 50° 부근에서 실속으로 인해 추력

계수의 기울기가 포화상태에 다다르나 그 크기는 뚜렷하다. 10° 

근처에서 피치각에 따른 동력계수의 기울기가 크게 증가하다 이

후에서는 선형 으로 나타난다. 즉, 피치각에 따른 추력계수의 

증가량과 동력계수의 증가량은 반비례 인 경향이 나타났다.

3.4 분할형 블 이드

   분할된 블 이드의 비틀림각을 Fig. 11에 도시한다. 최 의 

비틀림각을 찾기 해 분할된 블 이드를 이용하여 실험하 다. 

회 자 추력을 내기 하여 필요한 유도 동력을 최소로 하는 방

법으로 비틀림각이  에 비례하도록 하는 이상비틀림각을 제

시했다(CASE 1)[9]. 보통 제작의 용이성을 해 체 깃에 걸쳐 

8°의 선형 인 비틀림을 주는 경우가 많다. 따라서 선형 인 경

우(CASE 2)와 이상 비틀림각의 반 되는 경우(CASE 3)로 비틀

림각을 설정하여 회 수를 변경하며 실험하 다. 비틀림각에 따

른 추력계수와 동력계수를 Fig. 12와 13에 나타내었다. Fig. 14

는  의 비율을 나타내었다. 경우 1에 비해 2와 3의 경우 

높은 추력계수를 획득하 지만 그에 상응하는 동력계수 한 높

은 값을 갖는다. 이는 이상비틀림을 갖는 경우 1이 효율  측면

에서 가장 뛰어남을 보여 다. 

4. 결론

   쿼드로터의 경우 헬리콥터와 달리 고정익을 사용하기 때문에 

로터블 이드에 한 최 설계가 필요하다. 최 설계를 해서 

제작한 블 이드를 이용하여 풍동실험결과를 나타냈다. 로터블

이드의 공력을 측정하기 해 실험과 계산을 병행했다. 계산

값의 추력계수가 실험값과의 오차가 나타나지만 동일한 경향을 

보 다. 이상 인 비틀림각을 해서는 비틀림각에 따른 다량의 

로터블 이드를 제작해야하며, 이때 많은 제작비용과 시간이 소

요된다. 이에 본 연구에서는 NACA0012 에어포일을 이용하여 

일체형 블 이드와 분할된 블 이드를 제작하 다. 쿼드로터 블

이드의 형상 설계에서 효율성  안정성을 결정할 때는 피치

각  속도에 따른 추력계수와 동력계수가 필수 으로 고려되어

야 한다. 이를 해 일체형 블 이드를 이용하여 피치각과 속도

의 변화에 따라 공력을 측정하 다. 한 블 이드의 이상 인 

비틀림각을 찾기 해 분할된 블 이드를 이용하여 몇 가지 비

틀림각 조합을 통한 공력측정 실험을 하 다. 분할형 블 이드

의 선형 인 비틀림각을 가지는 경우 일체형 블 이드 보다 높

은 추력계수를 나타내었다. 그  경우 1의 이상비틀림이 가장 

뛰어난 효율을 보 다. 본 실험에서 얻은 공력측정 데이터들은 

쿼드로터 블 이드를 설계하는데 기 인 데이터로 제공될 수 

있을 것으로 기 된다. 

   추후 분할형 블 이드의 추력 향상과 여러 형상의 에어포

일을 분할형 블 이드로 제작하여 블 이드 설계시 에어포일의 

공력특성을 상호 비교하겠다. 공기역학 인 에서 상호 계 

연구할 정이다.
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