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Abstract: This paper investigates the longitudinal flight dynamics and stability of flapping-wing micro air vehicles. Periodic external 

forces and moments due to the flapping motion characterize the dynamics of this system as NLTP (Non Linear Time Periodic). 

However, the averaging theorem can be applied to an NLTP system to obtain an NLTI (Non Linear Time Invariant) system which 

allows us to use a standard eigen value analysis to assess the stability of the system with linearization around a reference point. In this 

paper, we investigate the dynamics and stability of a hawkmoth-scale flapping-wing air vehicle by establishing an LTI (Linear Time 

Invariant) system model around a hovering condition. Also, a direct time integration of full nonlinear equations of motion of the 

flapping-wing micro air vehicle is conducted to see how the longitudinal flight dynamics appear in the time domain beyond the 

reference point, i.e. hovering condition. In the study, the flapping-wing air vehicle exhibited three distinct dynamic modes of motion 

in the longitudinal plane of motion: two stable subsidence modes and one unstable oscillatory mode. The unstable oscillatory mode is 

found to be a combination of a pitching velocity state and a forward/backward velocity state. 
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I. 서론 

군사 및 민간 목적으로 사용되는 초소형 무인비행체의 작

전 요구 성능이 높아지면서, 날갯짓 비행 로봇과 같은 실제 

자연계에 존재하는 생체를 모방하여 공학적 성능 향상을 얻

기 위한 노력이 이루어지고 있다[1,2]. 곤충을 모방한 질량 

8.2mg 날개 길이 3cm급의 날갯짓 비행 로봇의 제어에 관련

된 실험적 연구[3] 및 실제 곤충의 비행 동역학 특성을 수치

적으로 분석하고자 하는 연구[4] 등 전 세계적으로 다양한 

연구그룹에서 관련 연구가 진행되고 있다. 이러한 날갯짓 비

행 로봇들은 기존의 고정익 및 회전익 초소형 무인 비행체에 

비하여 보다 좁은 환경에서의 기동성을 향상시키고, 자연계

에 존재하는 생명체를 모방함으로써 은닉성 또한 향상시킬 

수 있다는 장점이 있다. 

 

II. 날갯짓 비행 로봇의 고유 특성에 대한 개론 

1. 날갯짓 비행 로봇의 비행 동역학 모델링 방법 

이러한 날갯짓 비행 로봇은 주기적으로 움직이는 날갯짓

을 통하여 비행 유지 및 기동에 필요한 공력을 발생시킨다. 

따라서 주기적으로 작용하는 외력에 의하여 날갯짓 비행 로

봇 시스템 자체는 주기 비선형(nonlinear time periodic) 시스템

의 특성을 가지게 된다. 주기 비선형 시스템의 안정성을 체

계적으로 분석하기 위해서는 1) 선형화를 통하여 주기 선형 

시스템으로 변환한 후 Floquet 이론을 통한 안정성 판단법을 

사용하거나[5], 2) 주기 특성을 Averaging theorem을 사용하여 

비선형 시불변 시스템으로 가정한 후 추가적인 선형화를 통

하여 선형 시불변 시스템으로 변환하고 전형적인 안정성 판

단법인 고유치 해석을 수행하기도 한다[6]. 하지만, 시스템의 

선형화 및 averaging 과정에서 필수적으로 사용하게 되는 가

정들로 인하여, 원래의 주기 비선형 시스템의 동역학 및 안

정성 특성을 완벽하게 보여주지는 못할 수도 있다는 연구 결

과도 보고되고 있다[7]. 

날갯짓 비행 동역학의 단순화 과정에서 사용되는 가정들

은 다음과 같다. 1) 날개의 질량이 몸체의 질량에 비해 매우 

작기 때문에 무시한다. 2) 주기적인 날갯짓으로 인하여 발생

하는 시변 관성력 특성도 무시한다. 또한, 3) 날갯짓으로 인하

여 작용하는 주기적인 공력 특성은 날갯짓 한 주기 동안의 

평균값이 작용한다고 가정하여 외력의 주기성을 없앤다. 이

와 같은 가정을 통하여 시변 특성이 사라진 시스템

(autonomous)을 특정 참조 조건(날갯짓 비행 로봇의 경우에는 

제자리 비행 조건)을 기준으로 선형화를 하게 되면 고유치 

해석을 통하여 시스템의 안정성을 판별할 수 있다. 일반적으

로 이러한 가정들의 타당성은 날갯짓 운동의 주파수와 날갯

짓 비행 로봇 자체의 동역학 모드가 가지는 주파수의 차이가 

클 경우 타당하다고 알려져 있다[8]. 

비행 동역학과 안정성을 이해하고 이를 바탕으로 비행 제

어기를 설계하는 관점에서는, 어느 정도의 정확성을 희생하

고 얻게 되는 다루기 쉬운 시불변 시스템 특성을 활용하는 

것이 잘 정립된 제어기 설계 이론을 적용하는데 있어서는 이
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득이다. 완벽하게 모델링할 수 없었던 비선형 특성의 경우에

는 강건 또는 적응 제어 기법을 통한 접근을 취할 수 있기 

때문이다. 하지만, 현재까지는 위와 같은 가정들을 사용하여 

날갯짓 비행 로봇의 동역학을 모델링하고 해석하는데 있어

서 그 가정의 타당성에 관한 명확한 기준이 세워지지 않았다. 

2. 날갯짓으로 인한 비정상 공기역학적 특성 

날갯짓으로 인하여 발생하는 공기역학적 특성은 비정상

(unsteady) 유동의 형태를 가진다. 날갯짓 비행 로봇이 비행하

는 영역은 저레이놀즈수(low Reynolds number) 유동이 지배하

는 영역인데, 이와 같은 유동 영역에서는 일반적인 고정익 

항공기가 비행하는 영역에서와는 다른 비정상 공기역학적 

특성이 나타나며, 날갯짓 비행에 있어서는 이러한 특이한 공

기역학적 특성을 활용하여 보다 높은 양력 계수를 얻는다고 

알려져 있다[9]. 하지만 이러한 복잡한 유동 특성 때문에 기

존의 고정익 항공기를 위하여 발전해온 공기역학적 지식을 

직접적으로 활용할 수 없다. 따라서 전산유체역학적 방법 또

는 직접적인 실험적 방법론을 통하여 얻게 되는 반실험적

(semi-empirical) 공력 모델이 주로 활용된다[10]. 

3. 본 논문의 접근 방법 

본 논문에서는 박각시(hawkmoth) 크기(날개 길이 약 10cm)

급의 날갯짓 비행 로봇을 대상으로 세로(longitudinal)방향 비

행 동역학 및 안정성 해석을 수행한다. 

세로방향 비행 동역학 모델링을 위해서는 다음과 같은 두 

가지 방법론을 취한다. 1) 날갯짓 비행 로봇을 구성하는 한 

쌍의 주기적으로 운동하는 날개와 그와 연결된 몸체의 시변 

동역학 특성을 모두 고려할 수 있는 비선형 다물체 동역학 

방정식을 직접 시간 적분(direct time integration)하는 방법, 그

리고 2) 날개의 질량 및 관성력, 주기적으로 변화하는 공력 

특성을 포함하는 시변 동역학 특성을 모두 날갯짓 한 주기에 

대한 평균값으로 근사하는 Averaging theorem을 사용하여 선

형 시불변 시스템을 수립하여 고유치 해석을 하는 방법. 이 

두 방법 모두 날갯짓 비행 로봇은 전/후, 상/하 운동 그리고 

질량 중심을 기준으로 하는 회전 운동의 세 가지 운동 자유

도를 가지는 세로방향만 고려하도록 한다. 본 논문에서 해석

하고자 하는 제자리 비행의 경우에는 양 날개의 운동이 동일

하기 때문에 가로(lateral)방향의 동역학은 대칭을 이루게 되

어 고려하지 않아도 된다. 

본 논문에서 날갯짓 비행 로봇의 날갯짓에서 발생하는 공

력을 모델링하는 방법은 널리 사용되고 있는 비정상 blade-

element theory이다. 먼저 와류 운동에 의해서 발생하는 순환 

공기력(circulatory aerodynamic force)은 병진(translation) 및 회전

(rotation) 공력 성분으로 나누어 모델링한다. 날개가 일정 받

음각을 가지고 움직이는 병진 구간에서는 실험적으로 측정

된 다양한 받음각에서의 양력 및 항력 계수를 회귀분석을 통

하여 특정 함수의 형태로 나타낸 후 각각의 받음각에 해당하

는 공력 계수를 대응하여 사용한다. 날개가 급격한 받음각 

변화를 가지는 회전 구간(날개 운동이 상향 스트로크에서 하

향 스트로크로 변화하는 구간) 에서는 회전양력계수(rotational 

lift coefficient)를 사용하여 날개의 받음각속도를 함수로 하는 

반실험적 공력 모델링 방법을 사용한다[11]. 비순환 공기력

(noncirculatory aerodynamic force)에 해당하는 부가 질량 효과

(added-mass effect)는 날개 주위를 둘러싸는 실린더의 부피만

큼의 부가 질량에 의한 관성력 효과를 고려하는 단순한 모델

을 사용한다. 복잡한 와류의 발생과 이 와류와 날개 사이의 

상호작용에 의하여 나타나는 wing-wake interaction에 의한 공

력 특성은 모델링되지 않았다. 

이와 같은 방법론을 통하여, 본 논문에서는 날갯짓 비행 

로봇의 세로방향 비행동역학 모델을 선형화 및 Averaging하

여 수립한 시불변 선형 시스템 모델의 고유치 해석을 통하여 

안정성을 판단한다. 또한 비선형 다물체 동역학 방정식을 직

접 시간 적분하여 구한 안정성 특성과 비교 분석한다. 

 

III. 날갯짓 비행 로봇의 세로방향 비행 동역학 모델링 

1. 날갯짓 비행 로봇의 비행 동역학 좌표 정의 

날갯짓 비행 로봇의 비행 동역학을 설명하기 위해서는 다

음 그림 1과 같이 네 가지의 좌표계 정의가 필요하다: 1) 날

개 고정 좌표계 [xw yw zw], 2) 스트로크 평면 좌표계 [xsp ysp zsp], 

3) 몸체 고정 좌표계 [xb yb zb], 4) 관성 좌표계 [XG YG ZG]. 

날개 고정 좌표계는 날개 뿌리(wing-base pivot)에 고정되어 

날개의 움직임과 같이 움직이는 좌표계이다. 스트로크 평면 

좌표계를 기준으로 날갯짓 운동학을 정의하는데 사용된다. 

스트로크 평면 좌표계는 날갯짓으로부터 발생하는 공력을 

몸체 고정 좌표계에 표현하기 위해 사용되는 중간 좌표계이

다. 몸체 좌표계는 날갯짓 비행 로봇의 위치 및 자세각을 표

현하는 좌표계이다. 이는 관성 좌표계로의 변환을 통하여 공

간 상에서의 위치와 자세각을 표현하게 된다. 본 논문에서는 
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그림 1. 날갯짓 비행 로봇의 좌표 정의. 

Fig.  1. Coordinate definition of the flapping-wing MAVs. 
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비행 로봇의 세로 방향 동역학만 고려하도록 한다. 본 날갯

짓 비행 로봇의 날개 길이는 49.6mm이며 몸체의 길이는 

40.2mm이다. 날개 형상은 실제 박각시와 동일한 형상을 가

진다. 전체 질량은 1.46g이다. 

2. 날갯짓 운동학의 정의 

날갯짓 비행 로봇의 날갯짓 운동학(wing kinematics)은 날개

뿌리를 기준으로 하는 세 개의 회전 각자유도로 표현한다. 

각각의 회전 각자유도는: 1) φ (t), 스트로크각, 2) α(t), 날갯짓각, 

그리고 3) θ(t), 상하각으로 구성된다. 그림 2는 이러한 각각의 

회전 각자유도의 정의를 나타낸다. 

본 논문에서 사용한 날갯짓 운동학의 함수는 (1)과 같다. 

양쪽 날개에는 동일한 운동학 함수를 사용한다.  

 

amp 0

amp

0

( ) sin(2 )

( ) tanh sin 2
tanh( ) 2

( ) 0

t ft

t C ft
C

t

α

α

φ φ π φ

α π
α π α

θ

= +
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= − +⎜ ⎟⎜ ⎟

⎝ ⎠⎝ ⎠

=

 (1) 

여기서 f = 26Hz, φamp = 55°, αamp = 45°, φ0 = 7.1°, α0 = 9.7°, Cα = 3.0

이다. 각각의 날갯짓 운동 범위를 정하는 상수는 제자리 비

행 조건을 만족시키기 위하여 탐색된 값이다. 이와 같은 삼각

함수 형태로 표현된 날갯짓 운동 함수는 실제 박각시의 비행

으로부터 추출된 날갯짓 함수를 단순화하여 표현할 수 있다.  

3. 날갯짓 공력 모델링 

앞선 II 장 2절에서 설명한 바와 같이, 날갯짓에 의해서 발

생하는 공기력은 매우 복잡한 양상을 가진다. 본 논문에서는 

이러한 비정상 저레이놀즈수 공기역학 특성을 모델링하기 

위하여 비정상 blade-element theory를 사용한다. 날개에 작용

하는 공력 성분 중, 병진(translation)공력, 회전(rotation)공력, 

부가질량효과(added-mass effect)가 고려되었고, wing-wake 

interaction에 의한 공력 특성은 모델링되지 않았다. 

다음 (2)는 각각의 공력 성분에 해당하는 공력 계수를 보

여준다. 각각의 공력 계수는 수조상사실험을 통하여 측정되

었다[12]. 상사실험은 미네랄오일 탱크 내에서 수행되었으며, 

박각시의 날개형상(날개길이=250mm)을 0.083Hz로 움직여 실

제 비행 조건과 유사한 Re=6800을 상사하였다. 또한 고해상

도 6축 힘/모멘트 센서(Nano17 Ti, ATI)로 측정된 힘과 모멘트

는 100회 반복 측정되어 불확도를 낮추었다. (3)은 (2)에서 표

시된 공력 계수를 활용하여 비정상 blade-element theory를 구

성하는 수식을 보여준다. 
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(3)은 날개를 구성하는 blade-element 각각에서 발생하는 공

력을 표시하며, 전체 날개의 공력은 날개 길이 방향으로 (3)

을 적분하여 구하게 된다. ΔL, ΔD, ΔM은 각각 단위 날개길이 

당 작용하는 양력, 항력, 모멘트를 나타낸다. 여기서, ρ =공

기의 밀도, c=시위길이, r=날개 길이 방향의 위치 (최대값은 

날개 전체 길이 R), ch는 공력 모멘트를 구하기 위한 모멘트 

팔의 길이이며 시위길이의 함수이다. 아래첨자 trans, rot, 

added는 각각 병진(translation), 회전(rotation), 부가질량(added-

mass)에 의한 공력 성분을 나타낸다.  
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4. 비행 동역학 선형화 

날갯짓 비행 로봇 시스템은 일정한 질량을 가지는 날개의 

주기적인 운동으로 인한 주기적인 공력 변화와, 주기적인 관

성력 변화를 외력항으로 가진다. 이와 같은 시스템은 다음과 

같은 시변 비선형 운동방정식으로 나타낼 수 있다[13]. 
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2 2
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b A b body b b b body b
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 (4) 

여기서 bFA와 bMA는 몸체 좌표계(b)에 나타내어진 공력항으

로써 (2)와 (3)을 통하여 구한 스트로크 평면 좌표계에 표현

된 공력을 몸체 좌표계로 변환하여 구할 수 있다. 자세한 변

환 행렬은 생략한다. mbody는 날갯짓 비행 로봇 몸체의 질량, 

bIbody는 몸체의 관성 모멘트 매트릭스를 나타낸다. bVcg와 bω

는 각각 몸체 좌표계를 기준으로 한 속도 및 각속도 벡터를 

의미한다. 

(4)에서 주기적으로 운동하는 날개의 질량과 이로 인한 관

성력의 영향은 a1, a2, b1, b2에 포함되어 있다. 이 항들은 날개

의 질량(mwing)과 날개 좌표계(w)를 기준으로 표시된 날개의 

관성 모멘트(wIwing)가 주기적인 날갯짓 운동함수의 영향으로 
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그림 2. 날갯짓 운동학의 정의. 

Fig.  2. Definition of the wing kinematics. 
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몸체 좌표계에 미치게 되는 주기적인 관성력항을 의미한다. 

a1 과 a2는 날개의 질량과 관성 모멘트가 몸체의 움직임에 의

하여 몸체 좌표계에 발생시키는 힘과 모멘트를 표시하고, b1 

과 b2는 날개의 질량과 관성 모멘트가 날갯짓 운동함수의 영

향으로 몸체 좌표계에 발생시키는 힘과 모멘트를 표시한다. 각 

항의 자세한 수식은 참고문헌 [13]의 p.234를 참고하면 된다. 

이와 같은 시변 비선형 운동방정식은 앞선 II 장 1절에서 

언급한 가정을 사용하여 단순화를 진행하게 된다. 먼저 가정 

“1) 날개의 질량이 몸체의 질량에 비해 매우 작기 때문에 무

시한다.”를 적용하게 되면, a1 과 a2항은 무시할 수 있다. 

다음으로 Averaging theorem을 적용한다. 가정 “3) 날갯짓으

로 인하여 작용하는 주기적인 공력 특성은 날갯짓 한 주기 

동안의 평균값이 작용한다고 가정하여 외력의 주기성을 없

앤다.”을 사용하여 날갯짓 한 주기 동안의 평균값을 취하여 

그 주기 동안 변화하는 시변 특성을 제거하면 다음 (5)와 같

이 표현할 수 있다. 
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마지막으로 가정 “2) 주기적인 날갯짓으로 인하여 발생하

는 시변 관성력 특성도 무시한다.”를 사용하게되면 b1 과 b2

의 주기 평균 된 항들도 무시할 수 있다. 특히 날갯짓이 좌

우 대칭이며, 상향 및 하향 스트로크에서 대칭을 이룰 경우

에는 이와 같은 가정은 합당하다. 왜냐하면 상향 스트로크에

서 작용하는 관성력과 하향 스트로크에서 작용하는 관성력

은 크기가 같고 방향은 반대이기 때문이다. 특히 본 논문에

서와 같이 완벽히 대칭적인 날갯짓 운동함수가 사용될 때는 

본 가정은 합당하다. 하지만 날갯짓 한 주기 내의 동역학적 

특성은 모든 외력과 동역학적 상태변수들을 평균값을 취했

기 때문에 관찰할 수 없다. 

따라서 최종적으로 얻게 되는 운동 방정식은 (6)과 같다. 

참조 조건(제자리 비행)을 기준으로 하는 미소교란(small 

disturbance) 이론을 적용하면 손쉽게 선형화하여 (7)과 같이 

상태공간 방정식 형태로 나타낼 수 있다. 상태공간 표현에서 

사용된 상태 변수 및 공력미계수(aerodynamic derivative)는 날

갯짓 한 주기 동안 평균값을 의미한다. 
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IV. 세로방향 비행 안정성 해석 

1. 시스템 행렬의 구성 

Averaging theorem 및 선형화를 통하여 얻게 된 날갯짓 비

행로봇의 시스템 행렬 A는 이제 고유치 해석을 통하여 안정

성 판단에 직접적으로 사용할 수 있다. 그림 3은 앞서 설명

한 비정상 blade-element theory 기반의 공력모델인 (2)와 (3)을 

통하여 구한 bFA와 bMA의 bxcg에 대한 Jacobian을 나타내며, 

이는 시스템 행렬의 공력미계수와 동일한 의미를 가진다. 공

력미계수를 획득하기 위해 사용된 공력모델인 (2)와 (3)은 다

양한 날갯짓 움직임에 대하여 측정된 상사실험 측정 결과와 

비교하여 그 정확성을 확인하였다[12]. 

구해진 공력 미계수를 시스템 행렬 행렬 A에 대입하고 질

량(mbody=1.46g)과 관성 모멘트(Iyy= 2.84E-07Nms2)를 사용하여 

정규화 하면 다음과 같은 시스템 행렬 (8)을 구할 수 있다. 
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2. 고유치 해석을 통한 안정성 해석 

시스템 행렬 (8)의 고유치 해석을 통하여 본 논문에서 모

델링된 날갯짓 비행 로봇의 세로방향 동역학의 안정성 판단

을 할 수 있다. 시스템 행렬의 고유값 및 고유벡터는 다음 

(9)와 같다. 
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그림 3. 날갯짓 비행 로봇의 세로방향 공력 미계수. 

Fig.  3. Aerodynamic derivatives of the flapping-wing MAVs. 
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고유값에서 확인할 수 있듯이 날갯짓 비행 로봇의 세로방

향 비행동역학은 두 개의 안정 모드(stable subsidence mode)와 

하나의 진동하는 불안정 모드(oscillatory unstable mode)를 가진

다. 각각의 고유값에 해당하는 고유벡터를 살펴보면 각각의 

안정 및 불안정 모드가 물리적으로 어떠한 의미를 가지는지 

알 수 있다. 

먼저 진동하는 불안정 모드(고유값 0.12±3.90i)는 고유벡터

의 2열과 3열을 바탕으로 ub와 qb 상태 변수의 연성된 가진 

효과로 나타남을 알 수 있다. 이는 전/후진 방향의 속도 성분

과 몸체의 피치각속도간의 연성이다. 고유벡터의 해당 성분

에서 확인할 수 있듯이 ub와 qb 상태 변수의 편각 차이는 약 

22도이다. 이는 두 속도 성분이 거의 in-phase를 가지며 운동

하는 경우이다. 보다 물리적인 측면을 살펴보면, 이 경우에 

날갯짓 비행 로봇은 전진하면서 피치각이 들리거나, 후진하

면서 피치각을 숙이면서 점점 그 진폭이 커지는 불안정성이 

나타나는 운동 모드가 나타난다. 이는 낙하하는 나뭇잎의 운

동과 같이 진동하는 형태로 날갯짓 비행 로봇의 동역학이 발

산함을 의미한다. 

나머지 두 개의 안정 모드는 ub와 qb 상태 변수가 out-of-

phase로 가진 되었을 때 수렴하는 모드(고유값 -7.73, 고유벡

터 1열)와, wb 만 가진 되었을 때 수렴하는 운동 모드(고유값 

-3.80, 고유벡터 4열)이다. 전자의 경우에는 앞서 분석한 불안

정 모드와 정 반대의 물리적 특성을 나타내며, 이는 날갯짓 

비행 로봇이 전진하면서 동시에 피치각을 숙이며 빠르게 수

렴하는 운동 모드를 의미한다. wb 상태 변수와 관련된 후자의 

경우에는 날갯짓 비행 로봇이 상하 방향으로 운동하는 모드

를 의미한다. 이 운동 모드가 가진 되었을 경우 날갯짓 비행 

로봇의 wb 상태변수는 수렴하게 됨을 알 수 있다. 

 

V. 비선형 다물체 동역학 방정식의 직접 시간 적분 

본 절에서는 앞서 언급한 세 가지의 가정 없이 시변 비선

형 운동방정식 (4)를 직접 시간 적분한 결과를 제시한다. 해

당 시변 비선형 운동방정식은 상용 다물체 동역학 솔버

(MSC.Adams)를 사용하여 직접 시간 적분을 수행하였다. 앞

서 선형 시스템 행렬의 고유치 해석에서 확인한 진동하는 불

안정 모드를 살펴보기로 한다. 해당 불안정 모드를 가진하기 

위하여 날갯짓 비행 로봇이 제자리 비행 트림 조건에 있을 

때 시스템에 in-phase를 가지는 전진속도와 피치각속도 외란

을 인가하였다. 그림 4는 초기조건이 화살표의 형태로 나타

난 시작 지점으로부터 검은석 일점쇄선으로 나타난 궤적을 

따라 발산하는 비행체의 동역학 응답을 연속그림의 형태로 

보여준다.  

그림 4 및 그림 5에서 확인할 수 있듯이, 날갯짓 비행 로

봇은 in-phase를 가지는 전진속도와 피치각속도 외란에 의해

서 발산하는 동역학 모드를 보인다. 이러한 결과는 선형 시

스템 모델을 통하여 수행한 고유치 해석의 결과와 정성적으

로 동일하다. 이는 본 논문에서 선형 운동 방정식을 유도하

기 위하여 사용한 가정들이 세로 방향 비행 동역학에 있어서

는 어느 정도 타당성을 가짐을 확인해준다. 하지만 가로 방

향 동역학과 같이 상태 변수간의 연성이 더 큰 경우에는 보

다 큰 비선형 효과 또는 주기 가진의 효과가 부각되어 나타

날 수도 있어 후속 연구가 필요할 것이다. 

b
qδ+

b
uδ+

 

그림 4. 시변 비선형 운동방정식의 직접 시간 적분해. 

Fig.  4. Solution of direct time integration of NLTV system. 
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그림 5. 세로방향 동역학 응답(ub, wb, qb)의 시간 영역 그래프. 

Fig.  5. Time history of longitudinal dynamic responses (ub, wb, 

qb). 

 

VI. 결론 

본 논문에서는 박각시를 모사한 날갯짓 비행 로봇의 시변 

비선형 세로방향 비행 동역학 운동 방정식을 수립하고 선형

화 및 직접 시간 적분 방법을 통하여 비행 동역학 및 안정성 

해석을 수행했다. 본 연구에서 모델링한 날갯짓 비행 로봇은 

세로방향 동역학에 있어서 하나의 진동하는 불안정 모드와 

두 개의 안정 모드를 가짐을 확인하였다. 불안정 모드는 전/

후진 속도와 피치각속도 성분이 연성되면서 발산하는 형태

로 확인되었다. 이와 같은 개루프(open-loop) 동역학 특성에 

대한 이해는 날갯짓 비행 로봇의 개발을 위한 안정적인 제어

기 설계에 도움을 줄 것이다. 
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