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ABSTRACT

  Avionics system designed for the 200 kg-class tiltrotor UAV has been developed. Avionics 

system for the UAV is the reconstruct system and can be programmed automation controller. 

This paper focuses on the design aspects of the hardware and presents the ground and flight 

test results. The hardware aspects of the avionics system include details about the hardware 

configurations for the interfaces with the Digital Flight Control Computer, sensors and 

Line-replaceable unit modifications.
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1. 서    론

  스마트무인기(TR100)의 60% 크기로 축소 개발

된 총중량 200 kg급의 틸트로터 무인기(TR60)는 

5시간 이상의 체공능력 및 20 kg 이상의 유상하

중을 가지는 무인기 시스템으로 2013년 2월에 

천이비행에 성공하였다. 

  TR60 시스템의 개발기간 단축과 비용 절감을 

위하여 TR100 및 소형 틸트로터 무인기(TR40) 

연구에서 개발된 기술과 장비들을 이용하여 

TR60의 지상관제장비(GCS)와 항공전자장비를 개

발하였다. TR100 및 TR40 개발을 통해 운용 및 

기술적 인프라와 개발경험이 지상관제장비에 반

영되어 있기 때문에 TR60 운용과 비행제어로직 

수정을 최소화하기 위해 지상관제장비와 항공전

자장비간의 지기상간(지상장비와 항공기간) 인

터페이스 체계(ICD)를 유지할 수 있도록 시스템

을 구성하였다. 수직이착륙 무인기로서 비행체 

형상과 제원을 Fig. 1과 Table 1에 요약하였다. 

TR60 비행체는 TR100의 외형과 유사하지만 날개 

길이, 프롭로터 형상 및 엔진 등 부분별로 많은 

차이를 가진다[1].

  본 논문에서는 TR60 시스템 개발을 위해 

TR100 비행체에 탑재된 디지털비행조종컴퓨터

(DFCC)를 중심으로 TR40의 탑재장비를 이용한 

항공전자장비 개발의 기술적 요소와 비행시험 

결과를 기술하였다.
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Fig. 1 Tiltrotot UAV Series

Table 1. Specification of Tiltrotor UAV

2. TR60 항공전자장비

  TR60 시스템의 비행체에는 DFCC, 항법센서 및 

통신장비, 전기장치와 엔진-드라이브의 동력계

통이 포함된다. 지상시스템은 관제차량 내부에 

관제장비, 통신장비 및 조종기로 구성된다(Fig. 

2). TR60 시스템은 TR100의 관제장비 활용을 중

심으로 하기 때문에 지기상간 ICD 수정을 최소

화하기 위한 방법이 필수적이며 이를 위해 

TR100의 DFCC를 중심으로 탑재항전장비들이 인

터페이스 가능하도록 하였다. DFCC와의 인터페

이스는 통신장비, 항법센서, 작동기 제어용 통

합형 비행조종컴퓨터(IFCC), 비행체 센서정보 

수집용 비행자료저장장치(FDAQ) 및 시리얼 데이

터 변환기가 있으며 12 VDC 전압을 28 VDC로 승

압하는 전압 컨버터가 작동한다. 

Fig. 2 TR60 Avionics Architecture

  TR100에서 DFCC는 시스템의 이중화를 위해 A

채널과 B채널 각각의 컴퓨터가 하나의 케이스에 

구성되지만 TR60은 TR100에 비해 비행체 내부공

간이 협소하고 이중화를 위해 준비된 센서 및 

장비가 없기 때문에 DFCC의 A채널만을 별도로 

분리하여 케이스를 제작하고 외부와 인터페이스 

가능하도록 수정하였다(Fig. 3). 제작된 케이스

는 벤치테스트 수행동안 발생한 발열 문제를 해

결하기 위하여 외부에 팬을 부착하여 내부 열을 

외부로 발산하도록 수정하였다. 팬을 이용한 냉

각방식은 외부 환경에 밀폐되지 않는 문제를 갖

기 때문에 DFCC 개발시 적용된 EMI/EMC 성능을 

기대하기 어려우나 지상시험을 통해 전기적 간

섭 문제는 발생하지 않은 반면 효과적인 냉각방

식임을 확인하였다. TR60에 탑재된 DFCC는 실제 

보유한 Aring429, RS422 등의 다양한 인터페이

스에 비해 일부 인터페이스 채널만을 사용하여 

외부장비와 연결된다(Table 2). 인터페이스를 

위한 DFCC 내부 보드들의 펌웨어를 수정하지 않

고 와이어하네스를 단순화하기 위해 TR60에서 

요구하는 기능을 한 개의 커넥터로 연결할 수 

있도록 DFCC 채널의 기능을 새로 정의 하였다.

  DFCC는 데이터 통신을 위해 RS422 채널을 11 

개 확보하고 있으나 TR60에서 사용되는 장비들

은 RS232를 이용하기 때문에 데이터 통신 규격

의 변경을 위해 시리얼 데이터 변환기가 사용 

되었다. 시중에 판매되는 시리얼 데이터 변환기

는 종류와 가격대가 매우 다양하지만, 대부분 

실험실용 제품들이다. TR60에 적용된 시리얼 데
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이터 변환기는 스마트무인기 지상시험과정에서 

적용한 MOXA사의 TCC-100 제품을 적용하였다. 

이 제품은 산업규격의 환경규격과 EMI/EMC 규격

조건에 따라 제작되고 MTBF는 3,017,857 hrs이

다. 시리얼 데이터 변환기는 IFCC, 항법센서 및 

통신 모뎀에 각각 연결하고 전원은 28 VDC를 입

력한다.

Table 2. Specification of DFCC

Fig. 3 DFCC Modification

  TR60 비행체에 탑재된 센서 정보(온도, RPM, 

압력 등)는 FDAQ를 통해 IFCC로 전달된다. FDAQ

는 데이터 수집을 위한 9채널의 외부 A/D 입력, 

4채널의 RPM 입력 및 16채널의 온도 입력기능을 

가지며 엔진시동 등의 명령을 위한 8채널의 릴

레이 기능을 가진다. IFCC는 소형의 통합형 비

행조종컴퓨터이다. 연산용 컴퓨터(TMS28335), 

소형 MEMS 자세센서, 통신모듈 및 압력센서가 

모두 내장된 장비로써 IFCC 자체로도 비행조종

컴퓨터의 기능을 할 수 있다[2]. IFCC는 TR100

의 DFCC를 활용함에 있어서 발생하는 하드웨어 

및 소트프웨어 변환과 문제 해결을 위해 DFCC와 

센서, 작동기 및 릴레이간 인터페이스를 관리한

다. TR60에서 IFCC는 FDAQ의 센서 정보를 받아 

처리하고 DFCC를 통해 관제장비로 전달되고 

DFCC 제어명령을 PWM신호로 변환하여 작동기를 

움직인다. 

  TR60 비행체의 자세 및 위치정보를 측정하기 

위한 항법센서는 복합항법센서인 Nav440을 탑재

하였다. Nav440은 TR40에 탑재되었던 Nav420의 

후속버전으로 TR40 비행시험과 유인항공기 비행

시험을 통해 안정성이 확인되었기 때문에 별도

의 시험을 위한 비용과 일정을 줄일 수 있었다

[3]. Nav440은 TR60 비행체 무게중심에 최대한 

가깝게 탑재되고 28 VDC 전원을 공급받아 구동

하며 시리얼 컨버터를 통해 DFCC에 데이터를 전

달한다. 

  통신장비는 FreeWave사의 제품으로 TR40에 탑

재되어 비행시험과정에서 검증된 장비를 활용하

여 구성하였다. TR60 비행체 탑재 안테나는 비

행체 앞부분에 장착이 되었으나 비행시험 과정 

중 동체 아래로 위치를 변경하였다. 

  TR60 엔진에 장착된 제너레이터는 12VDC를 공

급할 수 있고 비행체에 사용된 센서는 12VDC 이

하로 작동되지만 DFCC는 28 VDC에서 작동하기 

때문에 통신장비, 항법센서 및 시리얼 컨버터에

는 28 VDC를 공급할 수 있도록 전원 승압용 변

압기를 장착하였다. 작동기들이 동시에 움직일 

경우 많은 전력을 소비하기 때문에 배터리를 탑

재하여 제너레이터를 보조하도록 하였다.

3. 비행체 탑재 및 비행시험

  TR100에 탑재했던 중량과 부피가 큰 DFCC를 

제한된 비행체 공간에 탑재하기 위해 항전베이

를 3 층으로 구성하였다(Fig. 4). 1 층에는 

DFCC, 항법센서, 통신장비 및 전원변압기의 무

거운 장비가 장착되고 2 층에는 가벼운 IFCC와 

FDAQ, 3 층에는 시리얼 데이터 변환기 3 개를 
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탑재하여 데이터의 통신 유무를 LED를 이용해 

직관적인 판단이 가능하도록 구성하였다. TR100

과 TR40의 장비를 이용하여 재구성된 TR60 시스

템은 동력장치를 포함한 지상시험과 안전줄 호

버시험, 저고도/저속의 회전익 비행시험을 순차

적으로 진행하면서 비행시험을 위한 점검을 수

행하였다. 

Fig. 4 TR60 Tests

  작동기에 전달되는 DFCC의 제어 신호는 여러 

장비들을 순차적으로 통과하기 때문에 시간 지

연이 발생할 수 있으며 특히 시리얼 데이터 변

환기에 의한 영향이 예상된다. 시간 지연 현상

을 검증하기 위해 Nav440↔(변환기)↔DFCC↔(변

환기)↔IFCC 사이의 시간지연을 확인하였다. 

Nav440에서 RS232로 출력되어 RS422로 변환된 

후 DFCC를 거쳐 RS422의 신호를 RS232로 변환하

여 IFCC에 저장된 각속도 데이터와 IFCC에 내장

된 자세센서의 각속도 데이터를 동시에 저장하

여 비교한 결과 약 0.05 초가 걸린다(Fig. 5). 

또한 FDAQ로부터 RPM을 받는 시점에 IFCC에 저

장된 데이터와 DFCC로 전달된 RPM에 대해 DFCC

의 로터 콜렉티브 명령이 다시 IFCC에 저장된 

데이터를 비교한 결과 약 0.05 초 발생한다

(Fig. 6). 

  TR60 시스템은 2012년 7월 지상시험을 시작으

로 안전줄 시험을 거쳐 11월부터 비행시험이 시

작되었다. 지상시험에서는 지상치구를 이용한 

추력시험과 GPS 수신 상태, 통신거리 시험 등 

이 진행되었다. 비행시험 시작 전의 안전줄 시

험은 TR60 시스템의 안정성을 파악하기 위함이

며, 비행시험 단계에서의 안전줄 시험은 변경된

하드웨어와 소프트웨어의 검증을 위한 것으로 

약 19 시간이 누적되었다(Fig. 7). 비행시험은 

회전익 모드 비행을 통해 이착륙 알고리즘을 검

증하고 비행환경을 확인한 후 천이비행이 진행

되었고 고정익 비행에서는 최고속도와 연료소모

율 확인을 위한 비행도 수행되었다(Fig. 8). 고

흥항공센터에서 수행된 TR60의 천이 전 영역 비

행시험의 궤적 예는 Fig. 9과 같고 Fig. 10은 

회전익, 천이 및 고정익 비행 동안의 나셀 틸트 

상태를 나타낸다. TR100의 DFCC를 중심으로 개

발한 TR60 시스템은 기존의 비행제어 알고리즘

을 활용하였으며 비행체 변경에 맞게 게인 튜닝 

방법으로 약 14 시간의 비행을 통해 천이비행시

험을 완료하였다.
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Fig. 7 Test Hours

Fig. 8 Flight Test
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5. 결    론

  200 kg급 틸트로터 무인기 시스템 개발을 위

한 시제기인 TR60의 개발기간 단축과 비용 감소

를 위하여 스마트무인기기술개발사업을 통해 완

성된 기술과 장비들을 활용하여 TR60 비행체를 

위한 탑재항공전자장비를 구성하였다. TR100 개

발을 통해 구축된 기술적 인프라와 개발경험을 

TR60 운용에 적용하고 비행제어로직의 수정을 

최소화하였다. TR60 시스템 개발을 위해 요구되

는 비행시험 시간을 줄이기 위하여 지상관제장

비와 탑재항전장비간의 지기상간 ICD를 유지하

였고 TR60 시스템에 적용하였다. 전기적 인터페

이스가 완료된 TR60은 지상시험과 안전줄시험, 

비행시험을 완료하고 천이영역에서의 TR60 시스

템 완성도를 확인하였다. TR60 시스템은 향후 

함상자동이착륙 연구와 나셀 보조 날개형 연구

에 활용될 계획이다.
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