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ABSTRACT

This paper aims to predict the aerodynamic characteristics of individual rotor for the gust

and flight conditions. Transformation procedure into the wind frame is conducted to analyze

the gust. Hover, forward, and climb flight conditions of an individual rotor are analyzed

using the blade element momentum theory (BEMT) considering the rigid blade flapping

motion. XFOIL is used to derive aerodynamic results. Validation for hover, forward flight,

and climb conditions are conducted using the present BEMT. In addition, a static

experimental environment is constructed. The experimental results and the present BEMT

are compared and verified.

초 록

본 연구에서는 무인 회전익기의 종류인 쿼드콥터의 로터 블레이드에 대해 바람 및 비행

조건의 따른 공력특성을 예측하고자 한다. 돌풍 및 비행 조건들을 고려하기 위해 바람의

좌표계 변환 개념을 제시하였다. 강체 블레이드 플래핑 운동방정식을 고려한 깃 요소 및

운동량 이론을 이용해 개별 로터의 제자리, 전진, 상승 비행을 해석하였다. XFOIL을 사용

하여 공력결과를 도출하였고, 개발된 BEMT를 이용하여 제자리 비행, 전진, 상승 조건의

검증을 수행했다. 또한 제자리 비행 실험 환경 구축 및 실험 결과와 개발된 BEMT의 비교

및 검증을 수행하였다.

Key Words : Quadcopter(쿼드콥터), Blade-element Momentum theory(깃 요소 및 운동량

이론), Rigid Blade Flapping(강체 블레이드 플래핑 운동), Gust(돌풍), Flight

condition(비행 조건)
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Ⅰ. 서 론

최근 무인기에 대한 관심이 세계적으로 급증함

에 따라, 많은 연구들이 수행되고 있다. 택배 운

송, 정찰 감시, 항공 촬영 등 많은 분야에서 무인

기가 사용되고 있으며 무인기 관련 기술 확장을

위한 노력들이 수반되고 있다[1-2]. 그 중 쿼드로

터 형 무인기에 대한 관심이 급증함에 따라 이를

실생활에 사용하기 위한 자세 제어와 위치 제어

들에 대한 연구[3-4], 또는 인공지능과 결합된 자

세 제어[5] 등과 같은 연구도 활발히 수행되고

있다. 특히 쿼드로터 형 무인기의 비행 제어를

ρ : density of air  : number of the blades

 : radius of blade  :
length in the dimensionless
span direction

 : chord length of the airfoil  : lift coefficient slope and offset

Ω : rotational speed σ : solidity

   :
wind velocity in the fuselage
frame

 : rotor thrust

   : wind velocity of the gust or draft  : rotor drag

 : forward relative wind  : rotor sideward force

 : descending relative wind  : torque

 : wind velocity in the hub frame  : roll moment

 :
rotational matrix from the
fuselage frame to hub frame

 : pitch moment

αβ : tilt angle of pitch and roll  : flapping angle

 : wind velocity in the blade frame  : flapping angular velocity

 :
rotational matrix from the hub
frame to the fuselage frame

 : Lock number

Ψ : azimuth angle  : aerodynamic flap moment

 :
wind velocity in the radial,
tangential, perpendicular direction
of the rotor blade

 : non-rotating natural frequency

 : radial span length  : pre-cone angle

 : element length of the blade  : equivalent hinge offset

α : angle of attack  : speed of sound

θ : pitch angle of the blade  : moment of inertia of blade

 : induced velocity  :
flap angle coefficient of the 1st

harmonic response

ϕ : inflow angle  : initial built-in twist angle

λ : induced inflow ratio  : built-in twist angle slope

Γ : incident yaw angle  : advance ratio

 :
two-dimensional aerodynamics
lift, drag

 : thrust coefficient

 :
two-dimensional normal force,
tangential force, moment

 : power coefficient

 :
two-dimensional aerodynamic
coefficient of lift, drag, moment

μ : vertical advance ratio

 : Prandtl tip loss function

Nomenclature
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활용한 연구 외에도 개별 로터 블레이드의 풍동

실험 등을 통해 공력 특성에 대한 연구들[6-10]

도 수행되었다. 최근, NASA에서 쿼드로터 블레

이드 사이의 간섭을 전산유체역학(CFD)를 이용

하여서 해석하는 연구 또한 수행되었다[11]. 쿼드

로터 형 무인기에 대한 연구가 진행됨에 따라 무

인기의 안정성 확보의 문제가 대두되고 있다. 그

중 무인 비행체의 추락의 많은 원인을 제공하는

돌풍, 난기류 등이 있다. 이러한 문제들을 해결하

기 위해 비교적 정확한 로터의 공력 특성 예측이

필요하다. 그러나 위와 같은 연구의 경우 실험과

함께 검증된 사례가 적다. 또한 쿼드로터 형 무

인기의 경우 안전한 운용을 위해서는 전진 비행

속도에 따른 안정성 불균형 혹은 제자리 비행 상

황에서 유입되는 외풍에 대한 항력의 예측이 필

요하다. 이는 블레이드 플래핑으로 발생되는 불

규칙한 양력 및 항력 예측이 필요하다. 그러나

이 역시 돌풍과 마찬가지로 실험과 함께 검증된

사례가 적다[6,8,14,15].

따라서 본 논문에서는 다양한 비행조건을 고려

한 로터의 성능 예측을 위해 깃 요소 및 운동량

이론(blade element momentum theory, BEMT)

을 적용하고 해석 결과와 실험결과를 비교 및 검

증하였다. 돌풍 및 비행조건에 따른 상대적인 바

람의 고려를 위해 쿼드로터 형 무인기의 동체 좌

표계에서 로터의 블레이드 좌표계까지 좌표계 변

환을 수행하였다. 또한 참고문헌[14]의 경우 블레

이드 플래핑에 대한 고려를 하였으나 실험을 통

한 로터특성에 대한 검증이 없었고, 참고문헌

[6,8,15]들의 경우 전진비행을 수행하였으나 플래

핑을 고려하지 않은 BEMT를 적용하여 실험 결

과값과 경향성이 다른 것을 확인하였다. 따라서

본 연구는 참고문헌[6,8,14,15]에서 수행되지 않은

부분을 확장하여 플래핑을 고려한 BEMT와 전

진 비행 실험 결과를 비교 및 검증하였다. 제자

리 비행, 상승, 전진 비행 조건의 검증을 위해

XFOIL에서 도출된 공력 결과와 스팬 방향으로

의 시위 길이 등을 사용하였다. 또한 본 연구의

목표 기체인 DJI Matrice 100의 블레이드인 DJI

1345T의 공력 특성을 예측하기 위해 제자리 비

행 실험을 수행하였고 기 개발된 BEMT와 비교

및 검증하였다.

Ⅱ. 본 론

이번 장에서는 돌풍 및 쿼드로터의 비행 시의

효과를 고려한 BEMT 이론을 기술하고자 한다.

(a) Gust wind velocity in fuselage frame

(b) top view of
fuselage frame

(c) back view of
fuselage frame

Fig. 1. fuselage frame notation

전진 비행, 돌풍 혹은 외풍 등을 고려하기 위해

기체에서 로터 허브로 그리고 허브 좌표계에서

블레이드 좌표계로의 변환을 수행했다. 또한 추

가적으로 기존의 BEMT에 돌풍 및 비행 조건을

고려한 공기력을 도출하였고 강체 블레이드 플래

핑 운동방정식을 적용하여 전진비행을 고려했다.

2.1 좌표계 변환

외풍 및 비행조건에 따른 유입류를 고려하기

위해서는 먼저 동체 좌표계에서 바람에 대한 정

의가 필요하다.

따라서 Fig. 1(a)와 같이 기체에 외풍을 3축의

방향으로 나눠서 정의하며 기체의 전진 혹은 상

승을 Fig. 1(b), (c)와 같이 상대적인 바람으로

표현해 기체가 전진하는 경우에는 앞에서 불어오

는 상대적인 속도인 로, 상승하는 경우는 위에

서 내려오는 바람의 속도인 로 표현했다. 식은

(1)과 같다.





























 



 

(1)

동체 좌표계에서 로터의 축 좌표계로의 변환은

동체 좌표계에서 롤(roll), 피치(pitch) 방향의 기

울임을 반영하여서 바뀌게 된다. 이는 Fig. 2(a)

와 (b)에서 볼 수 있듯이 롤 방향의 경우 의

각도로 반영되며 피치 방향의 경우 를 통해 변
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환을 수행한다. 식 (2)와 같이 표현된다.

















 

















 











cos  sin

  
sin  cos



 











  
 cos  sin

 sin cos

(2)

이 때 는 에 대해, 은 에 대한 회전행

렬이며      는 허브 좌표계에서의 속도

를 나타낸다.

허브 좌표계에서 블레이드 좌표계로의 변환은

방위각에 따른 계산이 필요하다. 따라서 이를

Fig. 2(c)와 같이 허브 좌표계에서 방위각에 따른

블레이드 위치를 의미하며 이 때 식은 (3)과 같다.

















 

















  










cos sin 
sin cos 

  
(3)

는 축 좌표계의 평면에서의 블레이드의 위치

를 나타내는 방위각이다. 그리고 이는  변환

행렬에 의해서   의 블레이드 좌표계

로 변환된다. 이를 이용해 전진비행 및 돌풍을

고려하였다.

(a) Left side of
the rotor

(c) Top view of the hub
frame(b) rear side of

the rotor

Fig. 2. Hub frame and blade frame

transformation

2.2 BEMT를 이용한 공기력 계산

BEMT는 깃요소 이론과 운동량 이론의 결합

해석 방법이다[12]. 운동량 이론만을 이용한다면,

블레이드에서 발생하는 단면 항력의 영향을 고려

할 수 없다. 따라서 본 논문에서는 정밀한 예측

을 위해 깃 유한요소 이론과 결합한 형태인

BEMT를 사용했다. 먼저 Fig. 3(a)에서 볼 수 있

듯이 익형 단면의 2차원 공력은 순환이론을 통해

서 구할 수 있다. 이 때 블레이드에 작용하는 속

도는 식 (4)와 같다.































 

 

(4)

이 때 은 유도 속도이다. 이를 Fig. 3(b)의

dy 부분의 단면 수직 공기력과 시위 방향 공기

력 그리고 공기력에 의한 토크가 도출되며 식

(5)로 표현된다.

  cosϕ ϕ

  ϕ ϕcos

  

  

(5)

이 때,









  




 

  




 

  




 

 √




  

ϕ tan




  tan 




   ϕ
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(a) Blade element

(b) Top view of the blade

Fig. 3. Blade element aerodynamic force

와 의 경우 Fig. 3(a)에서 볼 수 있듯이 익

형의 수직방향과 접선 방향의 속도 성분이고

c(y)의 경우 스팬 방향으로 익형들의 시위 길이

를 나타낸다. 의 경우   의 속도의 합이

며, 는 유입류 비율(inflow ratio)에 회전속도

를 곱한 형태로 표현된다. 그리고 는 유입류 각

도(inflow angle)로 와  사이의 각도이다. 

는 편요각(incident yaw) 각도로 스팬 방향에 대

해서 나타낸다. 유효받음각의 경우 Fig. 3(a)에서

볼 수 있듯이 피치 각도에서 유입류 각도를 뺀

형태로 구해진다. 또한  의 경우 각 익형의

받음각과 마하수, Reynolds 수에 의해 결정되는

C81 table 값을 사용하였다. 또한  의

경우 2차원 익형에 대한 양력, 항력, 모멘트의 식

이며, 이는 익형에 작용하는   로 표현된다.

운동량 이론에 원형 디스크 이론을 적용한 식

(6-1)과 깃 유한 요소 이론의 식 (6-2)를 결합하

여서 유입류를 도출하게 된다.

  λλλ (6-1)

 ≅




  




ϕ
 (6-2)

이 때,









 













 

    




 

   ≧ 

 



ϕ



  



ϕ



 






  


 



는 블레이드 끝단에서의 손실을 정의한

Prandtl’s tip-loss 함수와, 허브 근처에서의 손실

을 정의한 hub-loss로 나누어 적용했다. 또한 이

때 는 블레이드의 개수이며, 은 무차원화된

스팬방향의 길이이다. 는 외풍에 의한 유입류

이다. 은 고형비(solidity)로 시위 길이의 함

수이다. 의 경우 0.5로 정의하였는데 tip-loss 함

수와 hub-loss 함수가 이 0.5일 때 같은 값을

가지게 된다. 따라서 이를 기준으로 적용하였으

며 이 0을 제외한 0.1~0.9 사이일 때 추력 계

수, 토크 계수가 미비한 오차를 보였다.

따라서 식 (6)을 2~10 스텝의 반복 계산을 통

해 수렴된 유입류 값을 도출하고 이를 이용하여

서 식 (7)과 같이 로터의 3방향의 공기력과 3방

향의 모멘트를 도출할 수 있다.

이는   을 모두 U에 다시 대입하여 6

분력 공기력 및 모멘트를 계산하였다. 이 때,

   는 각각 추력, 항력, 측면 항력,

토크, 롤 방향 모멘트, 피치 방향 모멘트이다.

 √


 


  


∫

∫


  


∫

∫
cos sin

  


∫

∫
sin cos

  


∫

∫
 

(7)
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 


∫

∫
sin

 


∫

∫
 cos

2.3 강체 블레이드 플래핑을 고려한 BEMT

로터 시스템의 경우 전진 비행을 하게 되면 전

진 면(advancing side)과 후퇴 면(retreating side)

이 발생하게 되어 양력 불균형이 발생하게 된다.

이는 블레이드의 플래핑 등을 발생시키는 원인이

된다. 이는 식 (7)의 항력, 측면 항력, 롤, 피치

방향 모멘트를 발생시키게 된다. 따라서 전진 비

행 시 발생하는 추력과 토크를 제외한 4분력의

공기력과 모멘트의 정밀한 예측이 필요하다. 이

를 위해서는 먼저 식 (5)의  , 와 식 (4)의

에 플래핑에 대한 고려가 필요하다. 식 (8)로

나타낼 수 있다.

   cosϕ ϕcos

  

   cos

(8)

이 때 는 플래핑 각도이며, 는 플래핑 각

속도이다. 이 때 플래핑에 대한 지배 방정식은

식 (9)와 같다.




 


  
 





(9)

이 때,


 










 

 










 

 

는 공기역학적 플래핑 모멘트이며, 는

Lock number이다. 
는 무차원화된 플래핑 고

유 진동수이다. 는 등가 경첩 오프셋이며, 

는 비회전 고유 진동수이며, 는 플래핑의 pre-

cone 각도이다. 는 블레이드의 회전축에서의 관

성모멘트이며, 는 힌지에서의 관성모멘트이다.

식 (9)의 플래핑 각도는 피치 각도와 연관되어

있는데 본 연구에서는 식 (10)과 같이 플래핑의

응답특성을 방위각에 대해 다음과 같이 가정하고

수행했다.

   cos sin (10)

, 는 1차 주기함수에 대한 계수이다.

식 (10)을 방위각으로 미분 후 식 (9)에 대입을

하여 식 (11)과 같이 식 (10)의 1차 주기성 응답

계수인 , , 를 도출하였다. 이 때 계산

의 용이성 및 블레이드의 물성 도출의 어려움으

로 다음과 같은 가정들을 세우고 수행했다. 첫째

로, 블레이드를 균일한 보로 가정했다. 또한 이를

이용하여서 Lock number의 식을 간략화 했다.

두 번째는 블레이드의 비틀림 각도를 1차 선형

방정식으로 가정하여서 수행했다. 세 번째는 2차

원 에어포일의 양력 기울기를 각 익형의 평균값

을 사용하였으며, 시위 길이 역시 평균값을 사용

했다. 네 번째는 가 1인 경우 articulated 로터

로 모델링이 되지만 프로펠러의 경우 경첩 경계

조건(hinged) 형태가 아닌 무힌지(hingless) 형태

로 식 (11)을 유도했다.


   


 


 


  





   


 


 


 


  




 


 


  


 


 

(11)

식 (11)을 통해 플래핑 각도와 플래핑 각속도

인 와
를 도출하였다.

이를 기 개발된 BEMT에 적용하기 위해서는

2.2절에서 정의하였던 식들의 수정이 필요하다.

먼저 식 (4)에 정의된 에 대해서 와
에

대한 추가적인 수식을 정의하면 다음과 같이 식

(12)처럼 표현된다.

  sin (12)

기존의 식 (4)와는 달리 플래핑 각도와 각속도

가 유입류에 영향을 미치게 된다. 또한 식(5)의

 도 수식도 플래핑 각도를 고려해야 한

다. 이를 식 (13)에 표시하였다.
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  cosϕ ϕcos

  
(13)

식 (12)와 (13)을 BEMT에 추가함으로 전진

비행 조건에서의 플래핑 효과를 적용하였다.

Ⅲ. 해석/실험 결과

본 장에서는 본론에서 제자리 비행, 상승, 전진

비행의 조건에 대해 본 논문에서 개발된 BEMT

프로그램을 검증하였다. 그리고 본 연구의 목표

기체인 DJI Matrice100 1345T 블레이드로부터

발생되는 추력 및 토크에 대한 제자리 비행 실험

환경 구축 및 개발된 BEMT 프로그램과 비교

및 검증을 수행하였다.

3.1 비행 조건에 따른 검증

비행 조건에 따른 로터에서 발생되는 6분력을

해석하기 위해서 개발된 BEMT 프로그램은 총 3

가지 비행 조건인 제자리 비행 조건[6]과 상승 비

행에 대한 조건[7], 그리고 전진 비행 조건[6]에 대

(a) Comparison of BEMT and experiment thrust

(b) Comparison of BEMT and experiment torque

Fig. 4. Comparison between BEMT and

experiment in hover condition for

Graupner 9X5

해 검증을 수행했다. 제자리 비행, 전진 비행 조건

의 검증은 블레이드 Graupner 9×5의 실험 결과를

이용하였고 상승 조건의 경우 블레이드 APC 10×5

에 대해 검증을 수행했다. 먼저 제자리 비행 조건

은 RPM에 따라 추력과 토크의 비교를 Fig. 4에

서 나타내었다. 이 때 사용된 단면은 NACA5510

이며 공력결과는 XFOIL을 통해 도출했다. 상승

조건의 경우 상승비에 따른 추력 계수와 동력 계

수의 비교를 하였고 단면 형상은 참고문헌[7]에서

주어진 것처럼 NACA 익형들을 사용하였다. 실험

값의 경우 Brandt에 의해 수행된 풍동 결과 값을

사용하였다[13]. Fig. 5에서의 상승비와 추력 계수,

동력 계수들은 식 (14)로부터 유도된다. 이 때 해

석조건은 5,000, 6,000 RPM으로 회전하는 로터에

대해서 비교 및 검증을 수행했다. 식 (14)에서 볼

수 있는 것처럼 각 변수는 무차원 수이다.

 



 




 




(14)

이 때 의 단위는 rev/s이다. 비교 결과, 추

력 계수와 동력 계수의 경향성이 실험값과 유사

함을 확인할 수 있었고 평균 오차는 10% 미만으

로 신뢰성을 확보하였다고 판단하였다.

따라서 본 연구에서 개발된 BEMT가 상승비

행 조건 비교적 정확하게 모사하였다.

전진 비행 조건의 경우 제자리 비행 조건에서

사용하였던 블레이드 Graupner 9×5를 사용하여

서 수행하였다[6]. 해석 조건은 다음과 같다. 전

진 속도는 6 m/s이고 로터의 기울임 각도가 0°,

30°, 60°, 90°인 경우에 대하여 추력, 토크와 전진

방향의 항력을 비교하였다. 항력의 경우 본 연구

에서 수행된 강체 블레이드 플래핑 운동이 고려

된 BEMT와 참고문헌 [6]에서 수행된 BEMT 결

과도 같이 실험 결과와 비교하였다. 이 때 식 (9)

에서 무차원화된 회전 고유 주파수를 구성하는

요소 중 등가 경첩 오프셋과 비회전 고유 주파수

의 경우 실험 값 및 참고자료가 없어 블레이드의

비회전 고유 주파수를 5Hz로 가정하였다. 또한

블레이드를 무힌지(hingeless)로 가정하였고 등가

경첩 오프셋인 를 블레이드가 2%, 4%, 6%, 8%

경우들에 대해 해석하였다.
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(a) rotating condition – 5,000RPM

(b) rotating condition – 6,000RPM

(c) rotating condition – 5,000RPM

(d) rotating condition – 6,000RPM

Fig. 5. Comparison between BEMT and

experiment in climb condition for

APC 10×5

Fig. 6. Comparison of drag for each

equivalent hinge offset position

각도에 따른 항력을 비교하기 전에 Fig. 6의

전진 각도가 30°이며 등가 경첩 오프셋이 2%,

4%, 6%, 8% 4가지 경우에 대응하는 항력 조건

을 실험값과 비교 및 검증을 수행하였다. 참고문

헌[6]의 BEMT는 실험값과 오차가 많이 발생하

며 본 논문에서도 강체 블레이드 플래핑 운동을

적용하지 않은 BEMT는 참고문헌 [6]과 유사한

경향성을 보임을 Fig. 6에 나타냈다. 그러나 플래

핑 운동을 반영한 BEMT의 경우 실험 값과 비

교한 평균 오차가 10% 이내로 좋은 경향성을 보

였다. 이를 통해 쿼드로터 블레이드의 정확한 비

행 조건 모사를 위해서는 플래핑 운동에 대한 고

려가 필요하다. 또한 Fig. 6에서 볼 수 있는 것과

같이 무힌지의 등가 오프셋이 2%일 때가 실험

값과 비교한 평균 오차가 적으며 8%일 때가 오

차가 높은 결과를 도출하였다.

따라서 이를 통해서 실제 블레이드의 구조적

실험을 통해서 가정으로 진행하였던 Lock

number, 블레이드의 관성 모멘트, 블레이드의 강

성 등의 정확한 값을 사용하여 전진비행을 고려

하게 된다면 실험값과 유사한 결과를 도출할 수

있을 것이다.

Figure 7의 경우 전진 각도가 0°, 30°, 60°, 90°

인 경우에 대해서 해석을 수행하였다. 이 때

Figs. 7 (a), (c) 등 추력 및 토크의 경우 실험값

과 비교 시 실험값의 경향성을 잘 예측함을 확인

하였다. 각도가 0°인 경우 추력과 토크는 실험값

과 비슷한 경향성을 가지나 항력에 대하여서는

실험값의 섭동경향을 모사하지 못하고, 0°의 값

로 수렴하는 결과를 확인하였다. 현 연구 결과에

서는 0°, 30°, 60°, 90°에 사용된 블레이드의 단면

형상을 모두 단일 NACA형상으로 모사하였지만
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3차원 스캐닝을 하게 되어 스팬방향으로 다른 단

면형상 정보를 도출하게 되면 Fig. 7의 결과보다

더 정확한 결과를 도출할 수 있다.

3.2 실험 환경 구축 및 검증 수행

본 연구의 목표 기체인 DJI Matrice 100의 로

터특성을 파악하기 위해서는 DJI 1345T 블레이

드의 스팬방향에 따른 시위 길이, 단면 형상, 비

틀림 각도에 대한 정보가 필요하다. 따라서 참고

문헌[6-8]들에서 수행하였던 방법들과 같이 3차

원 스캐닝을 진행하여 블레이드의 단면 정보와

스팬 방향으로의 시위 길이와 비틀림 각도를 도

출하였다. Fig. 8(a), (c)는 시위 길이 및 비틀림

각도를 Fig. 8(b)는 스팬 위치 90%의 익형을 확

인할 수 있다. 익형의 경우 뒷전이 뭉툭한 형태

로 측정되었으며, XFOIL을 이용하여 익형 단면

별로 공력결과를 도출하였다. 이 때 XFOIL의 공

력 계산 조건의 경우는 Mach 수와 Reynolds 수

를 Fig. 8(b)과 같은 스팬 방향으로의 익형들의

시위 길이와 익형의 위치에 따른 회전 속도를 이

용하여서 공력데이터를 도출하였다. Mach 수의

범위는 DJI 1345T의 운용 RPM에 따른 룩업 테

이블 형태로 구현하여 개발된 BEMT에 적용하

였다.
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Fig. 7. Comparison between BEMT and experiment in forward fl ight for Graupner 9×5
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(a) chord length of DJI 1345T CW

(b) blade section profile

(c) built-in twist angle of DJI 1345T CW

Fig. 8. DJI 1345T CW blade configuration

이를 검증하기 위해 Fig. 9와 같이 제자리 비

행 실험 설비를 구성하였다. 제자리 비행 실험

설비에 사용된 테스트 베드는 ‘1580 series’ 제품

을 사용하였다.

현 설비의 경우 추력과 토크 센서의 측정범위

는 –5~5[N], -1.5~1.5[Nm]이며 측정 값의 오차

는 0.5%이다. 측정 값의 경우 테스트 베드에서

제공되는 측정 장치를 이용하여서 저장하게 되며

추력 및 토크 로드셀은 8 Hz 간격으로 측정하였

다. 또한 RPM, 전압, 전류 등은 50 Hz로 측정하

였다. 센서의 보정의 경우 ‘1580 series’ 안내서에

서 제공된 로드셀 보정 방식을 수행하였고, 측정

된 데이터의 경우 10초 동안 측정값을 기록하고

RPM에 따른 평균 추력과 토크값을 기록하였다.

후류의 영향을 최소화하기 위해 프로파일을 이용

한 추가 설비 장치를 설치하였고 외부 환경에 영

향을 최대한 받지 않는 유동의 흐름을 구현하기

위해 풍동과 비슷하게 측면 벽을 설치하였다.

Fig. 9를 통해 얻어진 추력과 토크를 기 개발된

BEMT를 이용하여서 검증을 수행하였고 그 결

과 Figs. 10, 11에서 볼 수 있듯이 추력과 토크

모두 실험값과 비교해 평균 오차 5% 이내로 정

확한 결과를 도출하였다.

(a) front view of the experimental setup

(b) side view of the experimental setup

Fig. 9. Experiment setup

그러나 Fig. 9의 측정 설비를 풍동 실험에 사

용할 경우 항력을 포함한 4분력의 공기력과 모멘

트의 측정이 어렵다. 따라서 새로운 로드셀을 결

합한 형태의 설비로 수정하여 실험할 예정이다.

Fig. 10. Comparison of BEMT and experiment

thrust for DJI 1345T CW

Fig. 11. Comparison of BEMT and experiment

torque for DJI 1345T CW
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Ⅳ. 결 론

본 논문에서는 돌풍 및 쿼드로터의 비행조건에

따른 효과를 고려하기 위한 BEMT를 개발 및

검증을 수행하였다. 먼저 제자리 비행, 상승, 전

진 조건에서의 실험값과 본 연구에서 개발된

BEMT와의 비교 및 검증을 수행하였다. 전진 비

행의 경우에는 플래핑 운동을 고려하지 않은 참

고문헌들과 달리 이를 고려함으로써 전진 비행

시 플래핑에 대한 필요성을 확인하였고, 참고문

헌[6] 실험 결과와 유사한 경향성을 보임을 확인

하였다. 또한 3차원 스캐닝과, 제자리 비행 실험을

통하여 실험환경 구축을 수행하였으며 실험 결과

와 개발된 BEMT와 비교 및 검증을 수행했다.

추후 연구에서는 6분력 로드셀을 추가한 설비

를 설계하여 목표 블레이드인 DJI 1345T에 대해

서 각 비행 조건에 대해서 풍동 실험을 통한 검

증이 필요하다. 또한 풍동 실험을 통해 개별 로

터의 특성에 대해 파악한 후 쿼드로터의 6자유도

동역학 방정식과 결합하여 비행 시뮬레이션 검증

을 위해 DJI Matrice 100의 비행시험 결과가 필

요할 것으로 예상된다.
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