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ABSTRACT

The SNU MAV has been designed through studies on highly efficient aerodynamic

shape and propulsion system. The configuration of the vehicle was determined from

conventional empirical equations, iterative wind tunnel tests and flight tests. The

propeller shape was optimized with the various thrust tests and RSM(Response

Surface Method) to obtain the higher efficient propulsion system. It was certified that

the MAV could fly for over 17 minutes with a 210mAh battery. In addition, it

showed good flight characteristics in both stability and controllability.

초 록

본 논문에서는 일반 항공기의 설계경험식을 이용하여 SNU 초소형 비행체를 개념설계

하고 설계된 내용을 토대로 시제기를 제작하여 반복적인 풍동실험과 비행실험을 통하여

형상을 최적화하였다. 그리고 고효율의 추진시스템을 위해 프로펠러 형상에 따른 추력실

험과 반응면기법(RSM)을 이용하여 최적의 프로펠러 형상을 도출하였다. SNU 초소형 비

행체는 210mAh 배터리를 장착하였을 경우 17분 이상을 비행할 수 있었으며, 안정성과

조종성면에서 좋은 특성을 가지고 있음을 확인하였다.
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Ⅰ. 서 론

초소형 비행체(Micro Air Vehicle, MAV)는 최

대 150mm, 100g이하의 비행체로 사람이 접근하

기 힘들거나 위험한 곳을 약 10m/s이하의 속도

로 비행하며 정보 등을 수집하도록 DARPA(미국

방성)에 의해 제안되었다. 초소형 비행체는 크기

와 무게, 운용속도가 제한되어 있어 전형적인 저

레이놀즈수 유동 영역의 특성을 가지고 있기 때

문에 일반적인 항공기 설계에 관한 방법과 데이

터를 적용하는 데에 어려움이 있다. 현재 국내외

의 대학과 연구소에서 초소형 비행체에 관한 많

은 연구가 이루어지고 있으나 이러한 시도에도

불구하고 초소형 비행체는 임무를 수행하는데 요

구되는 안정성과 항속시간 측면에서 현재까지 부

족한 면이 많다.

초소형 비행체의 개발은 1990년대 초 미국

RAND사에 의해 시작되어 많은 대학과 연구소

를 중심으로 고정익, 회전익 등의 형태로 연구개

발이 진행되어 왔다.1) 이에 대한 최근의 연구로,

미국의 Aeronvironment사는 영상수집과 자동조

종 비행 임무를 수행할 수 있는 ‘Blackwidow’를

개발하였고2), Lockheed Martin사는 ‘MicroSTAR’
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등을 개발하였다. 미국의 Florida 대학3)은 박쥐

형상의 날개와 유연한 날개 구조를 적용하여 자

율 비행이 가능한 초소형 비행체를 개발하여 대

학 중 가장 활발한 연구를 진행 중이다. 그리고

Arizona 대학4)은 adaptive 날개를 MAV에 적용

하는 연구를 수행하고 있으며 Georgia Tech

Research Institute와 영국의 Cambridge대학 등

을 중심으로 매년 MAV 경연대회를 개최하는 등

초소형 비행체 개발에 관한 관심이 점차 높아지

고 있다. 국내에서는 국방과학연구소의 초소형

비행체에 관한 연구를 시작으로 대한항공 한국항

공기술연구원에서 고정익 초소형 항공기를 개발

하였으며5) KIST에서 제어, 영상신호, 초소형 터

빈엔진 등을 개발하고 있다. 국내의 대학에서는

건국대학교가 비디오장치를 탑재하고 비행이 가

능한 고정익 초소형 비행체를 개발하였고, 현재

회전익 초소형 비행체를 개발하고 있으며 국제

MAV 경연대회에 참가하여 성과를 거두기도 하

였다.6) 또한 동아리를 중심으로 인하대학교와 서

울대학교에서 초소형 비행체를 개발하고 있다.

이러한 기존의 연구는 초소형 비행체의 비행가능

성, 임무수행에 필요한 비행시간에 관한 연구를

중심으로 이루어 졌으며 주로 간단한 임무 수행

수준에서 비행체 개발이 이루어졌다. 그러나 앞

으로 더욱 다양한 임무를 수행하기 위해서는 높

은 공기역학적 효율을 갖는 설계 연구와 저 레이

놀즈수 유동 영역에 관한 학문적 적립이 필요하

고 이를 바탕으로 공기역학적으로 유리한 초소형

비행체 설계와 비행체를 구성하는 부품들의 성능

개선이 필요한 실정이다.

본 연구에서는 저 레이놀즈수 유동 영역에 알

맞은 공기역학적인 설계를 통해 기본적인 공력형

상만으로 최대의 비행안정성과 조종성을 확보하

도록 반복적인 비행실험과 풍동실험을 이용하여

비행체 형상을 설계하였다. 그리고 임무수행에

필요한 비행시간과 목적에 알맞은 추진시스템으

로 최적화하였으며, 영상송수신장치나 자동조종

시스템과 같은 유상하중(payload)을 장착하고 비

행이 가능하도록 하였다.

Ⅱ. 본 론

2.1 초소형 비행체의 설계

초소형 비행체는 저 레이놀즈수 영역에서 비행

하기 때문에 일반적인 항공기와는 다른 공력특성

을 갖는다. 현재까지 명확한 공력 데이터의 부족

으로 체계화된 설계의 예를 찾아보기 힘들기 때

문에 비행체를 설계하는데 어려움이 있다. 그래

서 본 연구에서는 기존의 비행체 설계방식을 기

반으로 다양한 R/C 비행체 설계 경험식과 풍동

실험, 비행실험을 이용하여 초소형 비행체를 설

계하였다.

2.1.1 임무

본 연구에서는 기본적으로 오래날기 임무를 수

행하며 추후에 부가적인 영상송수신 시스템이나

자동조종 시스템이 장착 가능한 다목적의 초소형

비행체로 임무를 결정하였다. 임무에 대한 내용

은 [그림 1]과 같다.

그림 1. SNU 초소형 비행체 임무

2.1.2 초소형 비행체 성능 요구조건

SNU 초소형 비행체의 결정된 임무를 토대로

성능요구 조건을 결정하였다. 성능요구 조건은

다음 [표 1]과 같다. 운용속도는 7∼15m/s이고

선회반경은 3∼5m, 운용 가능시간은 15분 이상

이며 초보자도 쉽게 운용할 수 있는 높은 비행안

정성과 조종성이 보장되어야 한다.

표 1. 초소형 비행체 설계 요구조건

최대 길이 148mm

최대 무게 100g

운용 시간 15분 이상

임무 endurance, surveillance

2.1.3 초소형 비행체의 3차원 설계

본 연구에서는 초소형 비행체의 정의에 맞게

최대 길이 148mm, 최대 무게 60g 이하로 제한

하여 비행체를 설계하였다. 부품배치의 용이성과

다양한 형상의 구현을 위해 CATIA를 이용하여

수행하였다.

2.1.3.1 날개 형상설계

날개의 형상은 초소형 비행체의 제약조건인 크

기와 무게를 고려하여 설계하였다. 크기가 제한

된 초소형 비행체는 작은 가로세로비 날개의 특
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그림 2. 사각 날개 받음각 0도

그림 3. 사각 날개 받음각 10도

그림 4. 둥근날개 받음각 0도와 10도

그림 5. 둥근날개 받음각 10도

성을 갖게 된다. 작은 가로세로비 날개의 특성은

날개끝와류(wing tip vortex)의 영향을 증가시키

며, 날개끝와류의 영향은 양력곡선 기울기의 감

소와 실속받음각의 증가, 유도항력의 증가등 공

기역학적으로 나쁜 영향을 초래하게 된다. 본 연

구에서는 날개끝와류의 영향을 받는 면적을 최소

화시키고 주어진 조건에서 최대의 양력발생을 위

해 초기 사각형 타입의 날개에서 이상적인 양력

발생과 항력감소를 위해 타원형(elliptic)타입의

원형(disc)형상으로 날개의 평면형(wing planfor-

m)을 결정하였다.

표면유동 가시화실험[그림 2～그림 5]을 통해

초기 사용된 사각형 타입 날개는 받음각이 증가

할수록 날개 끝에서 발생되는 와류의 영향을 많

이 받게 되며, 날개 앞전에서의 박리로 표면의

유동이 불규칙한 특성을 갖는 것을 확인하였다.

이를 보완하기 위해 사각형 타입의 날개를 원형

형상으로 변경하였다. 원형 형상의 날개의 경우,

받음각이 증가할수록 날개끝와류의 영향을 받는

면적이 사각형 타입의 날개보다 작았으며 날개

윗면의 흐름도 사각날개보다 비교적 안정함을 확

인하였다. 표면유동가시화 실험을 통하여 SNU

초소형 비행체의 wing planform은 초기 사각날

개에서 항력측면에서 유리한 원형형상의 날개로

결정되었다. 저 레이놀즈수 유동 영역에서는 익

형(airfoil) 형상으로 인한 양력증가보다 형상으로

인한 무게 증가가 크기 때문에 날개 단면을 익형

이 아닌 얇은 날개(thin wing)로 결정하였다. 낮

은 받음각에서 효과적인 양력발생과 날개 윗표면

의 흐름특성을 파악하여 적절한 캠버(camber)를

적용하였으며 높은 받음각이 적용되었을 때의 실

속과 캠버로 인한 피치 불안정성을 감소시키기

위해 뒷전을 reflex로 설계하였다. 초기 이륙 시

안정성과 저속에서의 활공비행이 가능하도록 날

개 붙임각을 약 7.5도로 장착하여 일반적인 항공

기와 비교하였을 경우 상대적으로 큰 값을 적용

하여 설계하였다.

2.1.3.2 동체 형상과 조종면 설계

▶ 동체형상 설계

동체는 기본적으로 조종시스템과 서보시스템을

탑재하며, 부가적인 자동조종시스템이나 영상송

수신 시스템과 같은 유상하중을 장착할 수 있도

록 설계하였다. 안정성을 위해 동체를 주익의 아

랫부분에 위치시켜 저중심 설계를 하였고 롤과

요안정성을 위해 동체 앞부분까지 연장한 도살핀

을 장착하여 비행체의 직진성을 확보하였다. 그

리고 항력을 감소시키기 위해 전면부의 형상을

유선형화 하고 동체를 세장형 몸체(slender

body)형상으로 설계하였다.

▶ 조종면 설계

초소형 비행체는 앞에서도 언급하였듯이 가로

세로비가 작기 때문에 롤과 요안정성에 나쁜 영

향을 주고 비행체의 짧은 길이로 피치안정성에
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영향을 미치게 된다. 롤과 요안정성을 확보하기

위해 수직꼬리날개를 장착하였다. 꼬리날개는 항

공기의 모멘트를 변화시키는 것을 주목적으로 하

기 때문에 주익과 연관되어 결정된다. 꼬리날개

의 면적은 초기 설계 시 일반적인 항공기 설계

식을 통해 결정되었다. 주익과 꼬리날개의 면적

비를 비교하였을 경우, 수직꼬리날개는 초기 주

익 면적의 15%에서 비행실험을 통해 비행체의

요안정성과 롤안정성 등을 고려하여 주익의 약

12%로 최소화하여 설계하였다. 주익과의 면적비

가 15%의 경우, 비행 시 조종반응성이 크며 이

로 인해 방향 전환 시 불안정하였다. 순항 시 조

종면의 크기가 수직미익의 면적에 부가되기 때문

에 직진성이 강하였다.

주익과의 면적비가 약 12%일 경우 수직꼬리날

개 부피계수를 구해보면 다음과 같다.

수직꼬리날개 부피계수:

  

 
=0.049

여기서,  :공력중심과 수직 꼬리날개 공력중

심의 거리, : 수직 꼬리날개의 면적

: 주익의 span 길이, : 주익면적

최소화된 수직꼬리날개를 일반적인 항공기의

부피계수[표 2]7)와 비교하였을 경우, 초소형 비

행체와 추진기관이 비슷한 일반적인 단발 항공기

와 큰 차이를 보였다. 초소형 비행체는 크기와

무게가 작아 외부교란에 민감하여 안정성이 좋지

않기 때문에 실험을 통한 형상설계로 결정된 도

살핀과 수직꼬리날개의 면적의 부피계수가 큰 값

을 갖게 되었다.

동체의 짧은 길이와 캠버로 인한 피치불안정성

을 위해 수평꼬리날개를 장착하였다. 주어진 공

간에서 최대의 가로세로비를 갖도록 하여 수평꼬

리날개로 롤안정성과 피치안정성을 확보할 수 있

도록 하였다. 수평꼬리날개의 자세한 사항은 가

로세로비가 2.7, 면적은 주익면적의 약 15%로 설

계하였다. 수평꼬리날개의 초기 값의 경우, 비행

시 안정정인 비행특성을 가졌으나 조종의 반응이

느렸다. 또한 수평꼬리날개의 면적에 따라 항속

시간 또한 영향을 미치기 때문에 안정성과 조종

성을 확보한 상태로 수평꼬리 날개의 면적을 최

소화하여 항속시간을 최대화하였다.

수평꼬리 날개의 부피계수를 구해 보면 다음과

같다.

수평꼬리날개 부피계수:

  

 
=0.11

여기서, : 공력중심과 수평 꼬리날개의 공력

중심의 거리, : 수평 꼬리날개의 면적

 : Mean Aerodynamic Chord, : 주익면적

표 2. Tail volume coefficient

수평꼬리 수직꼬리

Sailplane 0.50 0.02

Home built 0.50 0.04

General aviation
(single engine)

0.70 0.04

수평꼬리날개의 경우, 일반 항공기에 비해 작은

부피 계수를 가졌으나, 부가적인 주익의 reflex

형상으로 피치 안정성을 확보할 수 있었다.

조종면은 무게와 크기의 제한으로 러더와 엘리

베이터를 장착하여 러더로 롤과 요를 조절하고

엘리베이터로 피치를 조절할 수 있도록 하였다.

엘리베이터의 경우, 초기에는 주익의 뒷전에

엘리베이터를 장착하였으나, 비행 시 받음각이

높아지면서 주익의 앞전에서의 유동 박리로 인해

조종 불능상태에 이르는 단점을 가져 수평꼬리날

개 뒷전에 장착하였다.

조종면 또한 꼬리날개와 같은 방법으로 원활한

조종이 가능하도록 면적을 최소화하였다. 엘리베

이터의 면적은 수평꼬리날개 면적의 약 16.67%

로 일반적인 항공기가 가지는 15~50%와 차이가

작았지만, 러더의 면적은 수직꼬리날개의 약

58%를 차지하여 롤을 발생시키기 위해 큰 값을

가졌다.7) 이렇게 설계된 자세한 SNU 초소형 비

행체의 제원은 다음 [표 3]이며 3차원 도면은 [그

림 6]과 같다.

표 3. 초소형 비행체의 제원

최대 길이 148mm

주익 면적 160.65cm2

수직꼬리날개 면적 18.755cm2

수평꼬리날개 면적 36cm
2

elevator 면적 6cm2

rudder 면적 11cm2

최대 무게 38g(+10g)

Motor(RE10) 10g

Servo(LS-2.1) 5g

Receiver 5g

Structure & Wing 8g

Battery 10g
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그림 6. 3차원 CATIA도면

2.2 추력실험을 이용한 추진시스템 최적화

초소형 비행체는 작은 날개를 가지고 있기 때

문에 날개에서 발생하는 양력발생보다 무게비가

높아 효율적인 추진시스템을 요구한다. 초기의

SNU 초소형 비행체의 추진시스템은 엔진시스템

을 사용하였으나, 최종적으로 추력 조절이 용이

하고 부품의 무게가 가벼운 장점이 있는 전동모

터시스템으로 결정하였다. 전동모터시스템 구성

을 위해 시판되고 있는 부품 중 크기와 무게가

가장 작은 부품을 선정, 추진시스템을 구성한 뒤

추력실험을 통해 성능 최적화를 하였다. 추력실

험은 추력테스터[그림 7]를 이용하였다.

추력테스터는 마운트에 모터나 비행체를 직접

장착하고 프로펠러 회전으로 발생되는 추력을 측

정하는 장치로 풍동 안에 장착하여 동적 추력특

성을 파악할 수 있도록 설계하였다.

SNU 초소형 비행체에 사용되는 프로펠러는

Union사의 U-80이며 지름이 80mm이고 1회전

시 50mm를 전진할 수 있는 R/C용 상용프로펠

러이다.

우선, 요구되는 추력을 만족하는 추진시스템

구현을 위해 다양한 모델을 서로 조합하여 추력

을 측정하였다. U-80 프로펠러의 경우, 배터리

사용 시 약 40g의 추력과 1.3A의 배터리 소모율

(I)을 갖는다. 그러나 이 프로펠러를 그대로 사용

하면 추력은 충분하게 발생되나 모터가 회전하는

데 높은 토크를 요구하게 되어 배터리 소모율이

그림 7. 추력테스터

높아져 유효추력시간이 약 5분으로 제한되기 때

문에 원하는 비행시간을 만족할 수 없으며, 배터

리의 과방전으로 인한 추진시스템에 손상을 가져

오게 된다. 일반적으로 추진시스템의 성능을 향

상시키기 위해 모터, 배터리, 프로펠러의 성능을

개선하지만 모터와 배터리를 개선하기에는 많은

어려움이 수반되어 프로펠러의 형상을 변화시켜

배터리 소모율과 비행하기 충분한 추력을 얻을

수 있도록 하였다. 즉, 초기 시스템에서는 추력이

남고 배터리 소모율이 높기 때문에 잉여 추력은

버리고 배터리 소모율을 최소화되도록 프로펠러

형상을 개량하였다. 다음을 이용하여 비행시간과

대략적인 배터리소모율을 구할 수 있다.

 ×
×

기본 배터리인 145mAh의 배터리를 13분 이상

사용하려면 약 0.7A 정도의 배터리 소모율이 필

요하다. 추진시스템 최적화에 앞서 비행 가능여

부를 결정하는 추력대중량비를 R/C 항공기의 설

계경험식으로 산출하여 유효추력(구속조건)을 비

행체 무게의 70%인 28g이상으로 결정하였다.

SNU 초소형 비행체의 추진시스템 최적화를

위한 요구조건은 다음 [표 4]와 같다.

표 4. 추진시스템 요구사항

Recommended value

Current 0.7～0.8A

Thrust 28g

2.2.1 추력실험 및 추진시스템 최적화

SNU 초소형 비행체는 악조건에서 최대추력을

사용한다는 가정 하에 추력실험을 수행하였다.

일정한 전압, 6V를 기준으로 최대추력이 발생되

는 상황에서 프로펠러의 길이를 감소시키며 배터

리 소모율(A)을 측정하였으며, 배터리 소모율이

약 1A 이하의 구간에서 프로펠러 길이, 깃의 길

이 변화를 변수로 실험을 수행하였다.

프로펠러의 길이는 지름을 2mm씩 감소시켰다.

깃의 시위(chord) 길이 변화는 프로펠러 깃 시위

를 뒷전으로부터 1mm, 2mm 절단하여 깃의 시

위 길이를 변화시키고 표면처리를 수행하였다.

실험결과는 다음 [그림 8～그림 9]와 같다.

실험결과, 프로펠러의 길이를 58mm, 깃의 시

위를 1mm 절단하여 표면 처리한 프로펠러의 형

상일 때 최소의 배터리 소모율(34% 소모율 감소)

을 갖는 것을 확인하였다[그림 8].



14 이영빈․김우례․김규홍․김종암 韓國航空宇宙學會誌

그림 8. 지름 별 배터리 소모율 변화
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그림 9. 추력실험결과

추진시스템을 보다 효율적으로 하기 위해 반응

면 기법(RSM)을 이용하여 프로펠러 형상 최적화

를 수행하였다.

최적화를 위해 각각의 변수와 목적함수를 결정

하였다.

♢ 설계변수는 깃의 시위길이와 프로펠러의 길이

(프로펠러의 지름)이다.

♢ 목적함수는 추진시스템에 대한 최소의 배터리

소모율이다.

♢ 구속조건은 추력이 28g이상, 배터리소모율(I)

이 0.7A이하이다.

본 연구실의 최적화 코드를 이용하여 최적화를

수행한 결과 다음 [표 5]와 같은 결과를 얻을 수

있었다.

표 5. Propeller Optimization Result

최적 프로펠러 지름 57.12

최적 깃의 시위 길이 1.74

최적화 결과와 추력 실험결과를 비교해 보면,

프로펠러의 길이가 추력실험을 통해 얻어진 58mm

에서 약 0.8mm 감소하였으며, 깃의 시위 길이는

프로펠러의 뒷전에서 1mm보다 약 0.7mm 더 감

소시켰을 때로 최적화되었다. 최적화된 프로펠러

를 실제 제작하여 추력실험을 통해 추력은 28g

전후, 배터리 소모율은 약 0.7A～0.8A을 확인하

였다. 깃의 시위 길이 감소로 인해 기존의 프로

펠러 토크가 감소하여 유효추력 발생시간이 증가

된 것으로 판단된다. 최적화된 프로펠러의 형상

은 다음 [그림 10]과 같다.

위: U-80 프로펠러(80mm)

아래: 추진시스템에 최적화된 프로펠러(58mm)

그림 10. 프로펠러 형상비교

[그림 8]은 최종 추력실험 결과이며, 타원에 해

당하는 부분은 추력이 28g이상인 구간이다. 삼각

형은 RSM을 이용하여 최적화된 결과로서 추가

적으로 추진 시스템의 배터리 소모율은 약 3%

더 감소되었다.

2.3 기본형상에 대한 풍동시험

본 연구에서는 비행실험과 풍동실험을 통한

설계변경으로 얻어진 모델을 1:1.3으로 실험모델

을 제작하여 본 연구실에서 설계, 개발한 초소

형 6분력 외장형 풍동 와이어 지지 밸런스를 이

용하여 SNU 초소형 비행체의 성능을 분석하였

다.

2.3.1 실험조건 및 방법

실험조건은 날개 시위를 기준으로 풍동속도

8m/s, 레이놀즈수 90,000에서 실험을 수행하였

다. 대기온도는 섭씨 25도, 대기압 1000mb, 습

도 65%이다. 본 연구에서 사용된 풍동저울의 보

정은 양력, 항력 피칭모멘트의 경우 최대 5%이

내의 오차를 갖고, 그 외의 측정되는 힘의 경우

에는 와이어의 간섭으로 10% 이내의 오차를 갖

는다.

실험모델은 실험의 편의를 위해 시제기의 1.3

배의 크기로 확대 제작되었으며 풍동 시험부의

중앙에 위치시키고 비행체의 받음각을 -20도에서

35까지 3도 간격으로 측정하였다. 실험모델은

[그림 11]과 [그림 12]와 같다.
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그림 11. 실험모델

그림 12. 실험모델 장착장면

2.3.2 실험결과

기본 형상에 대한 실험결과, [그림 14]와 [그림

15]와 같이 초소형 비행체는 저 레이놀즈수 영역

의 특성으로 일반적인 항공기에 비해 현저하게

높은 항력과 낮은 양항비 성능을 갖는다.

양력특성[그림 13]을 살펴보면 상당히 높은 받

음각에서 실속이 발생하며, 선형구간에서 양력

곡선의 기울기는 3.467/rad., 최대양력계수는 약

2.0으로 나타났다.

항력 특성[그림14]을 살펴보면, 최소항력은 받

음각 -6도에서 0.158로 일반적인 비행체에 비해

현저하게 높은 값을 가졌다. 이것은 저 레이놀즈

수 영역의 점성효과와 비행체 날개, 동체, 수평미

익과의 간섭효과가 크게 발생되고, 작은 가로세

로비 날개의 전형적인 특성을 갖기 때문이다.

피칭모멘트[그림 15]의 경우, 비행체의 root

chord의 1/4지점에서 측정하였다. 비행체 운용영

역인 받음각 -5도 이후에서 음의 기울기를 가져

비행체가 피치안정성을 확보하고 있는 것을 알

수 있었다. 이것은 비행체의 짧은 길이와 캠버

효과에 따른 불안정성을 만회하기 위해 비행체

주익의 뒷전을 reflex 형상으로 설계하였고 수평

꼬리 날개의 영향으로 종적으로 안정하였다.

양력계수와 항력계수를 통해 양항비[그림 16]

를 구하면 받음각 3도에서 최대 3을 나타내고 있

다.
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그림 13. Lift coefficient
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그림 14. Drag coefficient
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그림 15. Pitching moment coefficient
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그림 16. L/D

2.4 비행시험

풍동실험과 비행실험을 통해 얻어진 설계 내용
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그림 17. 초소형 비행체 시제기

을 토대로 제작된 시제기의 형상은 다음 [그림

17]과 같다.

비행시험 결과, 비행체는 약 50m 이상의 고도

로 상승하여 안정적이며 원활한 조종 비행특성을

가졌다. 최종 시제기의 경우 풍동실험, 비행실험

을 통한 설계변경으로 비행체의 무게를 초기

45g에서 38g로 최소화하였다.

비행체의 무게 감소와 추진시스템 최적화로 기

본 배터리(145mAh)를 사용하였을 경우, 비행시

간을 초기 5분에서 최소 13분 이상으로 향상시킬

수 있었으며, 210mAh의 경우 17분 이상의 비행

이 가능하였다.

다양한 임무를 수행하기 위한 자동조종시스템

과 영상송수신장치를 장착가능 여부를 위해 약

10g의 dummy weight를 장착하여 비행실험을

수행한 결과 비행시험 역시 성공적이었다. 그리

고 자동조종시스템을 탑재하였을 때 안정성과 조

종성의 가능성을 살펴보기 위해 무선조종기의 트

림을 구속시키고 비행을 수행한 결과, 안정적인

정상 선회 비행이 가능하였으며, 이를 통해 자동

조종 시스템의 가능성을 확인하였다.

Ⅲ. 결 론

본 논문에서는 초소형 비행체를 풍동실험과 비

행실험을 이용하여 공기역학적으로 유리하게 형

상설계를 하였고, 길이와 무게를 최소화하였으며,

비행안정성과 조종성을 확보한 초소형 비행체를

개발하였다.

초소형 비행체의 안정성, 조종성, 효율성을 위

해 동체앞부분까지 연장된 도살핀과 reflex 형상

의 날개를 적용하였으며, 수직, 수평 꼬리날개를

초소형 비행체에 알맞게 설계하였고 날개의 평면

형을 원형으로 설계하였다. 또한 추진시스템의

효율성 향상을 위해 프로펠러의 형상을 최적화

하였고 이를 통해 우리가 원하는 비행시간을 만

족시킬 수 있었다.

풍동시험에서는 최종 모델을 제작하여 SNU

초소형 비행체의 성능을 파악하였다. 시험결과,

reflex 형상의 날개를 적용하여 종안정성을 확보

할 수 있었으나, 양항비의 경우 최대 3으로 이

부분에 대한 성능개선이 필요함을 알 수 있었다.

최종적인 형상의 비행체를 비행 시험한 결과,

SNU 초소형 비행체는 기본 배터리인 145mAh를

사용하였을 경우 초기 5분에서 최소 13분 이상으

로 비행시간을 향상시켰으며, 210mAh 배터리를

사용하였을 경우, 17분 이상 비행이 가능하였다.

또한 dummy weight 비행실험을 통해 추가적인

유상하중을 10g 장착하고 비행이 가능하였다. 이

것으로 SNU 초소형 비행체는 다양한 임무를 수

행할 수 있으리라 기대된다.
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