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근거리 감시 정찰을 위한 동축반전 로봇 비행체 개발
Development of a Coaxial UAV for Close-Range Surveillance and Reconnaissance
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1. 서론

로봇 비행체 또는 UAV(Unmanned Aerial Vehicle)라 통칭되는 

무인항공기는 사람이 탑승하지 않고 지상의 원격통제에 의해 

임무를 수행하는 항공기 시스템으로 항전장비의 발달과 함께 

전 세계적으로 활발한 연구 개발이 진행되고 있다. 미 국방성의 

2005년 무인항공기 로드맵[1]에 의하면 현재 32개국에서 250종 

이상의 무인항공기가 개발 중이며, 41개국에서 80종 이상의 무인

항공기가 감시정찰을 위한 용도로 운용되고 있다. 이러한 무인항

공기는 형태와 비행특성에 따라 고정익형과 회전익형으로 구분

할 수 있는데, 헬리콥터로 대표되는 회전익형 무인항공기는 고정

익형에 비해 제어가 까다롭고 기체 구조가 복잡하여 상대적으로 

개발 사례가 적지만 수직이착륙, 공중정지 및 저속비행이 가능하

므로 공중 감시 정찰에 보다 적합한 비행체라고 할 수 있다. 
회전익 무인항공기는 1960년대에 최초로 등장한 미국 자이로다

인 社의 QH-50을 시작으로 미해군에 제식 채용된 노드롭 그루먼 

社의 Fire Scout, 민수용으로는 일본 야마하 社의 R-Max 등이 

대표적이며, 이외에도 다수의 회전익 무인항공기가 개발 및 운용

중에 있다[2].
한편, 최근 무인항공기 기술의 발달로 다양한 임무조건이 요구

되면서 특히 소형 수직이착륙 무인항공기 시장이 Emerging 
Market 으로 떠오르고 있다. 소형 수직이착륙 무인항공기는 최대

이륙중량 20kg 이하의 근거리 감시 시스템으로 미군의 미래전투

체계(FCS : Future Combat System)에도 포함되어 있고, 향후 민수 

시장에서의 수요 또한 증가할 것으로 예상된다. 본 연구는 이러한 

기술수요를 기반으로 수직이착륙이 가능하고 1-2인에 의해 운용

되며 반경 2km이내의 공중정찰 능력을 보유한 소형 로봇 비행체 

시스템 개발을 목표로 수행되었다. 

2. 요건 분석 및 비행체 선정

소형 로봇 비행체의 임무조건을 고려하여 다음과 같은 최상위 

요구조건을 도출하였다. 

- 임무반경 2km 이내 근거리 저고도 감시 정찰

- 수직이착륙 및 공중정지 가능

- 전동모터를 동력원으로 사용

- 3kg 이상의 유상하중 탑재

- 점항법 자동비행 가능

- 백팩(Back Pack)형태로 휴대 가능한 소형 지상통제 시스템

요구조건을 바탕으로 가장 전형적인 임무를 가정하여 Fig. 
1과 같은 표준임무형상을 정의하였다. 비행체는 수직으로 이륙

하여 200m 고도까지 상승한 후 1km 지점까지 순항한다. 이후 

고도를 높인 후 1.5km 지점까지 순항하여 약 10분간의 정찰 

임무를 마치고 이륙지점으로 복귀한다. 전체 임무수행 시간은 

예비전력 5분을 포함하여 30분이고 순항속도는 25km/h, 상승속

도는 100mpm(meter per minute)으로 설정하였다. 
요구조건을 만족할 수 있는 수직이착륙/공중정지 기능이 가능

한 항공기를 검토한 결과 최종적으로 동축반전 헬리콥터형 비행

체를 선정하였다. 동축반전 헬리콥터는 꼬리 로터 없이 상하 

두 개의 로터가 반전(Counter-rotating)하는 구조로 1859년 Henry 
Bright에 의해 특허등록 되었으며, 현재는 러시아의 Kamov 社에

서 유일하게 실기를 생산하고 있다. 동축반전 헬리콥터는 전통적

인 주로터-꼬리로터 헬리콥터와 달리 두 개의 로터가 모두 양력발

생에 기여하므로 효율이 좋고, 안정성이 좋은 것으로 알려져 

있으며, 무엇보다도 꼬리로터가 없기 때문에 소형화가 가능하여  

무인항공기용 플랫폼으로 다시 주목받고 있는 비행체이다[3]. 
비행체의 초기 사이징을 위해 임무수행 조건을 만족하는 요구동

력, 최대이륙중량, 배터리 중량 등에 대한 계산을 수행하여 Table 
1과 초기 사이징 결과를 도출하였다. 요구동력의 도출은 운동량 

이론에 근거하였고, High/Hot Day에서의 임무수행을 가정하였으

며, 회전면 하중을 변수로 하여 반복계산을 수행하였다. 
Fig. 2에 비행체, 자동비행장치, 임무장비 및 지상관제장비로 

구성되는 동축반전 로봇 비행체 시스템의 구성도를 나타내었다. 
비행체는 지상관제장비에 의해 수동/자동 전환 및 경로점 전송이 

가능하고, 무선 모뎀을 통해 비행체의 상태정보 및 실시간 영상을 

지상으로 전송할 수 있다. 비행체의 자세, 속도, 위치는 온보드 

프로세서와 IMU/GPS 통합 센서를 탑재한 상용 자동비행장치에 

의해 조종되고, 지상에서 전송된 경로점으로 자동비행이 가능하

며, 이착륙은 수동비행으로 수행된다. 영상정보 획득을 위해 

팬/틸트/줌이 가능한 주간용 광학 카메라가 탑재되었다. 

Fig. 1 Standard Mission Profile

Fig. 2 System Interface

Table 1 Initial Sizing Result
항목 규격 항목 규격

최대이륙중량 15.5 kg 여유동력 400 watt
로터직경 1.56 m 유상하중 3.0 kg
탑재동력 2000 watt 배터리중량 6.5 kg

515



한국정밀공학회 2008년도 추계학술대회논문집              

3. 계통별 상세설계

비행체의 상세설계를 위해 3D PLM(Product Lifecycle 
Management) 도구인 CATIA를 사용하였다. PLM 도구의 사용을 

통해 설계 단계에서 조립 및 제작 조건을 검토할 수 있었고, 
수시로 변경되는 형상에도 유연하게 대처할 수 있었다. 로터는  

1.56m 직경의 대칭익형 블레이드를 선정하였고 로터 허브는 

상하 각각 두 개의 블레이드로 구성되는 티터링(Teetering) 허브를 

채택하였다. 티터링 허브는 2개의 블레이드가 동일한 플래핑 

축에 연결되어 마스트를 중심으로 시소처럼 운동하는 형태로 

구조가 간단하여 소형 헬리콥터에 주로 적용된다. 로터의 조종계

통은 상하 사이믈릭, 콜렉티브 조종 입력을 위해 두 개의 스와시 

플레이트를 연동하도록 구현하였고, 요(Yaw)방향 제어를 위해 

별도의 구동기를 할당하여 차동피치(Differential Pitch)제어가 가

능하도록 구성하였다. 로터의 회전을 위한 구동축은 내부축과 

외부축으로 구성되고 각가의 축은 두 쌍의 스파이럴 베벨기어로 

맞물려 반전 구조를 형성하도록 설계하였다. 스파이럴 베벨기어

는 기어 하우징 외부의 평기어와 함께 감속비를 형성하고, 각각의 

평기어는 두 개의 브러시리스 모터로 구동 되어진다. Fig. 3에 

상세설계가 왼료된 비행체의 최종 형상을 나타내었다. 
로봇 비행체의 자세제어 및 항법을 담당하는 핵심 장비인 

자동비행장치는 상용으로 판매되는 미국 Rotomotion 社의 

VTOL-AFCS를 채택하였다. VTOL-AFCS는 주로터-꼬리로터를 

가지는 일반적인 소형 무인 헬리콥터의 제어를 위해 개발된 

제품으로 관성센서와 GPS 및 지자기계로 비행체의 정보를 획득

하고, 고전제어기로 구성된 알고리즘이 탑재되어 있다. 비록 

일반적인 헬리콥터를 기준으로 설계되었지만 4개의 독립된 

SISO 알고리즘(Roll, Pitch, Yaw, Heave)으로 구성되어 있으므로 

동축반전형 기체에도 적용 가능 하였다. 
통신/관제 장비는 지상에서 비행체의 상태 정보를 파악하고, 

비행모드 변경, 경로점 입력, 영상정보 확인 등을 수행하고 지상

관제 컴퓨터, 데이터 모뎀, 영상 디스플레이, 무지향성 안테나 

등으로 구성된다. 데이터 모뎀은 자동비행장치가 지원하는 

Ethernet 방식의 RF 모뎀을 사용하였고, 영상 전송을 위한 별도의 

통신 모뎀을 채택하였으며, 소형 노트북과 영상 디스플레이를 

통합한 휴대형 지상관제 장비를 설계/제작하였다. 

4. 시제작 및 비행시험

개발시험용 기체인 시제 1, 2호기를 거쳐 최종형상인 시제 

3, 4호기까지 총 4대의 기체가 제작되었고, Fig. 4에 최종 제작된 

시제기의 형상을 나타내었다. 모든 기체는 지상시험을 통해 각부

의 정상작동 유무를 확인한 후 수동비행 시험을 통해 트림 조건을 

수정하였으며, 호버링, 상승/하강, 전진비행 및 경로점 비행의 

순으로 자동비행 알고리즘의 이득값 조정을 수행하였다. Fig. 
5는 최종 이득값 수정 후 수행된 자동 경로점 비행시험 결과를 

나타낸다. GPS 수신상태가 양호하고 외란이 없을 경우 경로점 

오차는 수평반경 3m 이내, 고도 유지 오차는 5m이내를 유지하는 

것으로 나타났다. 

Fig. 3 Final Configuration

Fig. 4 Prototype-03

Fig. 5 Waypoint Navigation Result

5. 결론

본 논문에서는 근거리 감시 정찰을 위한 동축반전 로봇 비행체

의 개발 과정에 대하여 기술하였다. 잠재적인 수요를 가정하여 

요구조건을 도출하고 이를 만족시키기 위한 요건 분석 및 비행체 

선정을 수행하였고, 각 계통별 상세설계 과정을 거쳐 체계 규격을 

확정하였다. 기술적 위험도의 완화를 위해 상용 자동비행장치를 

채택하여 전체 무인항공기 체계를 완성하였고, 시제작된 기체는 

지상시험, 수동비행 시험 및 자동비행 시험을 통해 임무수행이 

가능함을 확인하였다. 
본 연구를 통해 개발된 기체는 향후 동축반전 회전익 무인항공

기 설계 및 해석 기술 확보를 위한 시험 비행체로 각종 성능시험 

및 자동비행장치 개발에 활용될 예정이다.
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