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This paper is focused on the procedure of the development of a micro air vehicle which has 

vertical take-off and landing capability for indoor reconnaissance mission. Trade studies on 

mission feasibility led to the proposal of a coaxial rotorcraft configuration as the platform. The 

survey to provide a guide for preliminary design were conducted based on commercial off-the-

shelf platform, and the rotor performance was estimated by the simple momentum theory. To 

determine the initial size of the micro air vehicle, the modified conventional fuel balance method 

was applied to adopt for electric powered vehicle, and the sizing problem was optimized with the 

sequential quadratic programming method using MATLAB. The designed rotor blades were 

fabricated with high strength carbon composite material and integrated with the platform. The 

developed coaxial rotorcraft micro air vehicle shows stable handling quality with manual flight test 

in indoor situation. 

 

Key Words: Coaxial Rotorcraft (동축반전형 헬리콥터), Micro Air Vehicle (미세비행체), Initial Sizing (초기사이징), 

Composite Rotor Blade (복합재 로터 블레이드), Optimum Design (최적설계) 

 

 

기호설명 

 

A = rotor disk area 

Ah = regular capacity 

c = blade chord length 

Cd0 = zero lift drag coefficient 

CT = thrust coefficient 

D=rotor diameter 

DL = disk loading 

ED = energy density 

f = equivalent flat plate area 

H=height between upper and lower rotor 

HPTOTAL = total required power 

ihp = induced power 

MTOW = maximum take-off weight 

Nb = number of blade 

php = parasite power 

R = rotor radius 

RFR = weight of fuel required 

RFA = weight of fuel available 

Rhp = profile power 

t = flight time 

V = forward flight speed 

Vn = nominal voltage 
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VTIP = blade tip speed 

WCELL = weight of battery 

WE = empty weight 

WG = gross weight 

Wh = watt hour 

WP = payload 

ηXMSN = efficiency of transmission 

κ = induced power factor 

κint = coaxial interference factor 

ρ = air density 

σ = solidity 

 

1. 서론 

 

미국 DARPA(Defense Advanced Research Projects 

Agency)에서 정의한 미세비행체(micro air vehicle)는 

직경 15cm 이하, 총 중량 100g 이하의 초소형 비

행체로, 최근 시스템 소형화 기술의 발달로 실내 

또는 근거리 감시정찰을 위한 활용 가능성이 증가

하고 있다.1 미세비행체는 형태에 따라 고정익, 회

전익으로 구분되며 이외에도 새나 곤충의 비행원

리를 모사한 날갯짓 형태의 비행체가 있다.  

고정익 비행체는 구조가 간단하고 시스템 구성

이 비교적 용이하여 1990 년대 말부터 미국을 중

심으로 다수의 비행체 개발 사례가 보고되었고, 

국내의 경우 대학 연구소에서 개발한 사례가 있으

며, 주로 실외 근거리 감시정찰을 목적으로 연구

가 수행되었다.2-4 회전익 비행체의 경우 주로 실내 

감시정찰을 목적으로 개발이 진행되었고, 일본 및 

미국 대학에서의 개발사례가 대표적이다.5-7 생체모

방 개념의 일환인 날갯짓 비행체는 현재까지 비행

가능성이 충분히 검증되어 있지 않으므로, 비행원

리 및 공기역학 부문의 원천연구가 진행 중이며, 

MEMS 작동기 및 초경량 고강도 구조물 개발 등

에 관한 연구가 진행되고 있다.8 

회전익 비행체는 특유의 공중정지 및 저속비행

이 가능한 특성으로 인해 감시정찰에 탁월한 성능

을 보이며, 정찰 분야 이외에도 최근에는 이동성

을 겸비한 센서네트워킹 비행체의 개발이 보고되

었고, 또한 다수의 비행체들이 무리비행(swarming 

flight)을 통해 공간상에 이미지를 시연하는 개념이 

제시되는 등 활용 가능성이 점차 증가하고 있는 

추세이다.9,10 현재 국내에서는 미세비행체가 운용

되는 저레이놀즈수 영역에서의 공기역학 및 로터 

블레이드 설계/제작에 관한 연구가 수행된 바 있

고, 상용품 로터를 사용한 회전익 미세비행체의 

개발 사례가 보고 되었다.11-13 

본 연구에서는 실내 감시 정찰 또는 센서네트

워킹을 위한 비행체로 동축반전 헬리콥터형 비행

체를 선정하고 설계 및 제작을 수행하였다. 새로

운 비행체의 설계를 위해 기존 상용화된 초소형 

비행체의 제원을 분석하였고, 최적설계 알고리즘

을 구성하여 초기 사이징 결과를 도출하였다. 설

계된 로터 블레이드는 고강도 카본 복합소재로 성

형되었고, 조종 및 동력전달 계통은 상용 부품을 

최대한 활용하였으며, 이외의 기체 구성품은 새롭

게 설계 및 제작되었다. 개발된 기체는 실내에서 수

동비행시험을 통해 조종성과 안정성을 확인하였다. 

 

2. 비행체 설계 

 

2.1 비행체 선정 

수직이착륙이 가능한 회전익 비행체의 대표격

인 헬리콥터는 전통적인 주로터-꼬리로터 방식 외

에 동축반전(coaxial), 탠덤(tandem), 사이드바이사이

드(side-by-side) 등의 형태가 있다. 본 연구에서 비

행체로 선정한 동축반전형 헬리콥터는 두 개의 로

터가 상하로 배치되어 서로 반대로 회전하면서 토

크를 상쇄하는 구조로 1859 년 Henry Bright 에 의

해 특허 등록 된 후 주로 러시아의 Kamov 사에서 

양산개발이 수행되었다.14 동축반전 형태는 꼬리로

터가 없기 때문에 다른 형태의 멀티 로터 기체에 

비해 소형으로 구성할 수 있어 최근 무인항공기용 

비행체로 다시 주목 받으면서 관련 연구개발이 활

발히 진행되고 있다.15,16 

동축반전형 헬리콥터의 장점으로는 등가의 주로

터-꼬리로터 방식에 비해 전 비행영역에서 효율이 높

은 것으로 알려져 있고, 두 개의 로터가 서로 반대로 

회전하므로 공기역학적인 비대칭성이 서로 상쇄되는 

효과가 있다.17,18 또한, 꼬리 로터의 실속이 없으므

로 제자리 회전 성능이 향상되고, 무엇보다도 추가

적인 반토크 장치가 요구되지 않기 때문에 소형화

가 가능하여 초소형 무인비행체의 형태로 적합하다.  

반면 동축반전형 헬리콥터는 구조가 복잡하고, 

상하 로터의 공기역학적인 간섭이 발생하며, 로터 

허브에서 발생하는 저항으로 고속비행 성능이 떨

어지는 단점이 알려져 있으나, 초소형 비행체의 

경우 고속비행성능이 요구되지 않고 소형화되면서 

복잡한 조종기구를 생략할 수 있으므로 단점을 최

소화할 수 있을 것으로 판단하였다. 
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2.2 기존 비행체 제원 분석 

일반적인 항공기의 설계절차는 임무요구조건을 

검토하여 개념설계를 수행하고 초기사이징(initial 

sizing)을 결정하는 것에서 출발하는데, 가장 전통

적인 기법은 기존에 설계된 항공기의 주요 설계변

수를 참조하는 것이다.19 기존에 설계된 항공기의 

주요 설계변수 자료를 통해 새로운 항공기의 설계

변수를 유추해 봄으로서 설계될 항공기의 초기 사

이즈를 결정할 수 있고, 이를 근거로 최적설계 기

법 등을 적용하여 최종 형상을 확정하게 된다. 특

히, 최적설계 과정에는 항공기의 정확한 중량추정

모델이 요구되는데, 이러한 중량모델은 기존 설계

된 항공기의 제원을 근거로 한 추세선(trend line) 

형태로 제공되며 추세선의 형태에 따라 설계결과

가 민감하게 반응하므로 적절한 모델의 선정이 대

단히 중요하다. 실기의 경우, 기 개발된 항공기의 

제원을 토대로 다양한 중량 예측모델이 존재하는 

반면, 무인항공기의 경우 상대적으로 자료가 부족

하고, 특히 초소형 비행체의 경우 알려진 추세선

이 없는 실정이다. 따라서, 본 연구에서는 기 개발

된 초소형 회전익 비행체의 성능과 제원을 분석하

여 추세선을 도출 함으로서 초기사이징을 위한 기

초자료를 제공하였다. Fig. 1 에 나타낸 바와 같이 

상용화된 초소형 비행체 5 종을 선정하여 주요 제

원을 측정하였고, 탑재중량과 최대이륙중량은 비

행시험을 통해 측정하였으며, Table 1에 주요 제원

을 정리하였다. 선정된 기체의 제원을 토대로 Fig. 

2, 3, 4, 5와 같이 추세선을 도출하였다. Fig. 2와 Fig. 

3은 각각 전비중량(gross weight), 탑재중량(payload)

과 로터 직경간의 관계를 나타내고, Fig. 4와 Fig. 5

는 최대이륙중량(maximum take-off weight), 전비중

량과 탑재중량간의 관계를 나타낸다. 도출된 추세

선들은 초기 설계를 위한 참고 지표로 활용하였다. 

 

 

Fig. 1 Configuration of COTS platforms 

Table 1 Specification of COTS platforms 

Platform No. 1 2 3 4 5

Type C* C* C* C* S**

A (m2) 0.048 0.040 0.181 0.181 0.418

WG (g) 42 32 192 216 892

WE (g) 38 28 166 172 708

WP (g) 8 8 64 78 494

MTOW (g) 50 40 256 294 1386

DL (g/m2) 1039 995 1410 1619 3311

* Coaxial, ** Single 

 

 

Fig. 2 Gross weight vs. Rotor diameter 

 

 

Fig. 3 Payload vs. Rotor diameter 

 

 

Fig. 4 MTOW vs. payload 



한국정밀공학회지 제 28권 12호 pp. 1388-1396 

 

 

December 2011  /  1391

 

Fig. 5 Gross weight vs. payload 

 

2.3 비행체 사이징 

초기 사이징에서는 로터의 형상 및 기체 중량을 

결정하는 설계 변수의 조절이 중요한 문제가 된다. 

현재 실기에 적용 가능한 사이징 코드들이 몇몇 알

려져 있으며, 이들은 헬리콥터의 초기 사이징 및 성

능해석에 유용한 정보를 제공하고 있다.20 그러나, 

이러한 코드들을 소형 무인비행체에 적용할 때는 

제한이 따르게 되는데, 이는 요구되는 해석적인 관

계 및 경험식들이 실기를 기준으로 제공되기 때문

이다. 본 연구에서는 대표적인 초기 사이징 기법인 

fuel balance method를 전동모터로 구동되는 미세비

행체에 적용할 수 있도록 수정 적용하였다.  

 

2.3.1 초기 사이징 기법 

Fuel balance method는 고정익 및 회전익 항공기

에 적용 가능한 전통적인 초기 사이징 기법으로 

주어진 임무와 설계변수를 토대로 기체의 전비중

량을 결정지을 수 있는 방법이다.21 특별한 경우를 

제외한 대부분의 항공기 설계는 주어진 임무를 수 

 

 

Fig. 6 Scheme of fuel balance method 

행할 수 있는 가장 가벼운 형상을 도출하는 것이 

목적이며, 이를 위해 Fig. 6 과 같이 요구되는 연료

의 무게(fuel required)와 탑재 가능한 연료의 무게

(fuel available)를 비교하여 필요최소한의 전비중량

이 도출되도록 반복계산을 수행한다. 이때 요구되

는 연료의 무게(RFR)는 식(1)과 같이 요구동력

(HPTOTAL)과 각각의 동력 조건에 따른 비연료소비

율(SFC: specific fuel consumption) 및 임무수행시간

으로 결정되고, 가용한 연료의 무게(RFA)는 식(2)와 

같이 중량 추정을 통해 결정된다.  

 

( )∑ ××= tSFCHPR
TOTALFR

        (1) 

 

PEGFA
WWWR −−=           (2) 

 

2.3.2 요구동력 모델 

운동량 이론(momentum theory)은 개념설계 단계

에서 사용하는 간단한 동력예측모델로, 상하 로터

의 간섭을 고려한 손실계수(κint)를 포함함으로써 

동축반전 모델에 적용 가능하다.19 전체 요구동력

(HPTOTAL)은 식(3)과 같이 유도동력(ihp)과 형상동력

(Rhp) 및 유해동력(php)의 합으로 나타나고, 각각은 

식 (4)~(6)과 같이 표현된다.22 
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Table 2 Consumed Power Estimation Result 

Platform No. 1 2 3 4 

Power Measured
(watt) 2.7 3.7 22.1 24.8 

Power Estimated
(watt) 2.42 3.82 21.42 21.65 

Deviation (%) -11.2 2.2 -3.1 -12.8 
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운동량 이론에서 식(4)에 나타난 유도동력계수

(κ)와 두 로터의 간섭에 의한 손실계수(κint)는 비정

상, 비균일 유입류 및 깃끝손실, 점성효과 등에 기

인한 것으로, 경험적인 방법 또는 실험에 근거한 

보정이 요구된다. 특히, 미세비행체가 운용되는 저

레이놀즈수 영역에서는 상기의 비정상 효과가 크

게 나타나 동력예측이 쉽지 않은 것으로 보고되어 

있으며, 본 연구에서는 참고문헌을 토대로 각각

1.75 및 1.657 을 적용하였다.13,19 또한, 식(5)에 포

함된 저항계수(Cd0)는 로터의 형상 및 표면거칠기

에 크게 좌우되는데, cambered plate airfoil에 보수적

으로 가정된 0.04를 적용하였다.7  

동력예측 모델을 검증하기 위해 Fig. 1 에 제시

된 기체 중 동축반전형 비행체의 소모동력과 예측

치를 비교하였다. 소모동력의 측정은 전비중량 상

태의 기체를 제자리 비행이 가능한 스로틀 셋팅으

로 유지하고 파워서플라이를 통해 동력을 인가하

여 소모되는 전압, 전류를 측정하였다. Table 2에 4

종의 기체에 대한 동력 측정치와 예측치를 나타내

었다. 최소 2%에서 최대 13% 정도의 오차가 발생

함을 알 수 있고, 이는 앞서 언급된 손실계수 및 

저항계수가 실제값과 차이가 나는 데서 기인하는 

것으로 판단되며, 일반적으로 운동량 이론이 가지

는 10%내외의 오차를 고려할 때 개념설계 단계에

서는 적용 가능한 것으로 판단하였다.  

 

2.3.3 연료 모델 

동력원으로 엔진이 사용되는 경우, 소모되는 

연료의 무게는 각각의 동력세팅에 대한 비연료소

비율과 시간의 곱으로 나타난다. 마찬가지로 전지

와 모터를 동력원으로 사용하는 경우에는 전지의 

에너지밀도(energy density) 개념을 도입하여 소모되

는 연료의 무게를 대체할 수 있다. 즉, 모든 2 차

전지는 공칭전압(nominal voltage)과 정격용량

(regular capacity) 으로 규격이 정해지고, 이 때 전

지의 전력양은 식(7)과 같고, 각각의 전지에 대한 

에너지 밀도는 식(8)로 표현되며, 소모되는 연료의 

무게는 식(9)와 같이 나타낼 수 있다.  
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현재 모터의 구동을 위해 사용되는 리튬폴리머 

2 차전지의 경우 제조사별로 각기 다른 에너지 밀

도를 가지는데, 이는 연속방전 및 순간방전율에 

따라 결정된다. 일반적으로 방전율이 높을수록 에

너지 밀도가 떨어지게 되며, 배터리 탈부착을 위

한 추가적이 구조물에 의해서도 에너지 밀도에 변

화가 생길 수 있다. 본 연구에서는 2.2 절에 제시

된 비행체에 적용된 배터리의 제원을 근거로 14.0 

Wh/N의 에너지 밀도를 적용하였다.  

 

2.3.4 중량 모델 

중량 모델은 추정자체가 어려울 뿐만 아니라 

최적설계 코드에 미치는 민감도가 가장 높기 때문

에 기존 비행체의 제원을 토대로 보수적인 관계를 

도출해야 추후 기체 제작과정에서 발생할 중량 초

과에 대비할 수 있다. Table 1 을 근거로 최적설계 

알고리즘에 포함될 공허중량과 전비중량의 관계를 

Fig. 7 에 나타내었고, 실 제작에서 발생할 불확실

성을 고려하여 10% 오프셋 하여 수정된 중량추정

모델을 식(10)과 같이 도출하였다. 

 

 

Fig. 7 Scheme of fuel balance method 

 

003.081.0 +=
GE

WW         (10) 

 

2.4 최적설계 프레임 

최적설계를 위한 목적함수는 전비중량(WG)을 

최소화하는 것이고, 설계변수는 회전면하중(disk 

loading), 로터 깃끝속도(tip speed) 및 고형비

(solidity)이다. 구속조건은 각각의 설계변수에 대해 

상하 한계값을 부여하는 side constraint를 적용하였

다. 최적화를 위한 임무요구조건은 기존 비행체의 

성능을 고려하여 6분간의 OGE(out of ground effect) 

제자리 비행을 목표로 하였고, Table 3에 각 변수의 
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한계값과 초기값을 정리하였다. 

최적설계 프레임은 Fig. 8 과 같이 fuel balance 

method 로 구성된 내부루프와 비선형 최적화 문제

를 SQP(sequential quadratic programming)기법으로 연

산하는 Matlab 외부루프로 구성하였다. 내부루프는 

주어진 전비중량과 설계변수를 토대로 필요최소한

의 연료무게를 가지는 전비중량을 갱신하여 외부

루프로 전달하고, 외부루프에서는 설계변수를 조

절하여 갱신된 전비중량이 최소가 되도록 반복계

산을 수행한다. 

 

Table 3 Limit and initial value of the variables  

Variable Lower Upper Initial 

Disk loading (N/m2) 7.0 40.0 30 

Tip speed (m/s) 25 80 40 

Solidity 0.12 0.17 0.15 

Gross weight (g) - - 0.1 

 

 

Fig. 8 Optimization frame 

 

2.5 최적설계 결과 

최적설계 결과를 Table 4 에 정리하였다. 최종 

목표 전비중량은 23.8g 으로 도출되었고, 이를 기 

준으로 전진비행 속도에 따른 요구동력을 Fig. 9에 

도시하였으며, Fig. 10 에 수렴특성을 나타내었다. 

설계결과 회전면하중은 상하한값 사이에서 도출되

었고, 깃끝속도와 고형비는 하한값에 수렴함을 알 

수 있다. 깃끝속도의 경우 임무요구조건에서 전진

비행이 정의되지 않았기 때문에 하한값으로 수렴

하는 것으로 판단되고, 고형비의 경우 하한값을 

낮추었을 때 도출된 시위길이(chord)가 구조적인 

문제를 야기할 것으로 판단되어 기존 비행체의 제

원을 근거로 한계값을 제한하였다. Fig. 9의 결과에 

의해 최소동력 전진비행속도(best cruise speed)는 

5.9m/s로 나타났으며, 각 설계변수에 의한 로터 최

종형상 결과인 로터 직경, 회전수 및 시위길이는 

식(11)(12)(13)의 관계식에 의해 도출되었다. 

 

Table 4 Optimized results 

Variable Final Result 

Disk loading (N/m2) 11.485 Diameter= 0.191m

Tip speed (m/s) 25.0 RPM= 2974 

Solidity 0.12 Chord=0.0151m

Gross weight (g) 23.8 - 

 

 

Fig. 9 Power prediction result 

 

 

Fig. 10 Iteration result 
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2.6 비행체 상세설계 

상하 로터는 각각 2 개의 로터 블레이드로 구

성된 teetering hub 구조를 채택하였다. 하부 로터는 

기체의 병진운동을 제어하기 위한 스와시 플레이

트 기구를 적용하였고, 상부 로터는 별도의 사이

클릭 조종기구가 없는 대신 stabilizer bar와 연동하

도록 설계하여 기체의 안정성을 확보하였다. 상하 

로터의 간격을 로터 직경으로 나눈 값인 H/D 는 

동축반전형 헬리콥터의 주요 설계 변수 중 하나로, 

로터 사이의 간섭을 고려할 때 0.1 이상이면 성능

에 영향을 미치지 않는 것으로 알려져 있으나,14 

상부로터에 사이클릭 조종기구가 없는 점을 고려

할 때 상하 로터간의 깃끝 충돌이 발생할 수 있으

므로 0.18 을 적용하여 로터 사이의 간격은 34mm

로 결정하였다. 

동력전달 장치는 두 개의 coreless 모터가 각각

의 로터를 회전시키도록 구성하였고, 상하로터의 

회전수에 차동을 주어 torque balance 를 확보할 수 

 

 

Fig. 11 Configuration of platform 

 

 

Fig. 12 Overall dimensions and transmission 

있도록 소형 레이트 자이로가 탑재되었다. 모터의 

피니언 기어와 스퍼기어의 비는 7:84 이며 기어부 

하단에 배터리 장착을 위한 공간을 제공하였다. 

동체의 형상은 공기역학적인 대칭 효과를 고려하

여 구형(spherical)으로 구성하였다. Fig. 11, 12에 기

체 상세설계 결과를 나타내었다. 

 

3. 비행체 시제작 및 비행시험 

 

3.1 로터 블레이드 제작 

최적설계 결과 도출된 형상을 토대로 고강도카

본 복합재 로터 블레이드를 제작하였다. 최종형상 

은 Table 4 의 결과에 더해 12% camber 및 1:2 의 

taper ratio 가 적용되었다. 로터 성형을 위해 

AL7075 재질의 몰드를 제작하였고, Table 5의 규격

과 같은 직물형태의 carbon prepreg 2 장을 적층한 

후 blanket press 에서 고온 가압하여 성형 공정을 

수행하였다. Blanket press 는 일종의 간이 autoclave 

로 Fig. 13 과 같이 유압프레스와 컴프레서, 진공펌

프 및 heating plate로 구성되며, Fig. 14에 장비형상

과 성형된 로터 블레이드를 도시하였다. 

 

 

Fig. 13 Scheme of blanket press and mold 

 

 

Fig. 14 Blanket press and fabricated rotors 
 

Table 5 Specification of carbon prepreg 
Resin 

Content (%)
Areal Wt.
(g/m2)

Thk. 
(mm) 

T.S 
(Kg/mm2) 

Modulus
(Kg/mm2)

40 33 0.224 79 5799
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3.2 비행체 통합 및 비행시험 

Fig. 15,16에 기체 제작과정을 도시하였다. 로터 

조종 및 동력전달 계통은 상용부품을 최대한 활용

하였고, 로터 헤드 및 기타 기체 구성품은 새롭게 

제작되었으며, 기체가 초소형인 관계로 좌우 로터

의 밸런싱에 유의하여 조립과정을 수행하였다. 특

히 stabilizer bar의 길이, 끝단 무게추 및 로터 블레

이드와의 부착각은 handling quality 에 영향을 크게 

미치므로 비행시험을 통한 반복수정이 요구되었다. 

비행시험은 외란이 없는 실내에서 수동조종으로 

수행되었다. 일반적인 항공기 개발과정에서는 조

종성 평가를 위해 조종사의 정성적 평가와 함께 

각종 측정 장비에 의한 정량적 평가가 요구되나 

본 연구에서는 기체가 초소형인 관계로 추가적인 

계측장비의 탑재가 불가능하여 수동조종에 의한 

정성적 평가만을 수행하였다. 초소형 비행체의 경

우 기체의 관성력에 비해 공기력이 크게 작용하기 

때문에 외란에 민감하고 조종을 위한 bandwidth 또

한 높은 점을 고려할 때, 본 연구에서 개발된 비 

 

 

Fig. 15 Platform integration 

 

 

Fig. 16 Final configuration of platform 

행체는 시험결과 안정된 비행과 조종성을 보이는 

것으로 판단되었다. 최종 제작된 기체의 전비중량

은 28g 으로 목표대비 약 18% 증가하였고, 이로 

인해 체공시간은 목표대비 약 25% 감소된 4.5~4.8

분을 기록하였다. 

 

4. 결론 

 

본 연구에서는 실내 감시정찰 및 센서네트워킹

을 위한 비행체로 동축반전 헬리콥터형 비행체를 

선정하고 설계 및 시제작 전 과정을 수행하였다. 

새로운 기체의 설계를 위해 기존 비행체의 제원을 

분석하여 추세선을 도출하였고, 기존의 사이징 기

법을 전동모터로 구동되는 비행체에 적용 가능하

도록 수정 제시하였다. 초기 사이징을 위해 최소

의 전비중량을 목적함수로 하는 최적설계 프레임

을 구성하였고, 로터 직경, 회전수 및 시위길이를 

도출하였다. 설계 결과를 토대로 로터 블레이드를 

포함한 기체의 시제작이 수행되었고, 수동비행시

험을 통해 정성적인 handling quality 를 확인하였다. 

최종 제작된 기체는 목표대비 18%의 무게증가로 

인해 임무요구조건에 약 25% 못 미치는 성능을 

나타내었다. 이는 개발된 기체와 추정된 중량모델

의 차이, 동력 예측 오차에 기인한 것으로, 추후 

개발결과를 반영한 개선된 모델이 요구됨을 알 수 

있다. 본 연구를 통해 초소형 동축반전형 비행체

의 설계/제작 프로세스를 획득하였고, 추후 예측 

모델의 개선을 통해 정확도가 향상된 최적설계 도

구를 도출할 계획이다. 
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