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ABSTRACT

The vortex ring state that occurs during the descending flight of a rotorcraft generates a

circulating flow like a donut near the rotating surface, and it often causes a rotorcraft fall

due to loss of thrust. In this paper, we have physically identified the flow field in the

vortex ring state of the quadcopter, one of the types of unmanned aerial vehicles. The

descending flight of the quadcopter was simulated in a 1m subsonic wind tunnel of the

Korea Aerospace Research Institute(KARI) and the Particle Image Velocimetry(PIV) was

used for the flow field measurement. The induced velocity in the hovering state is

estimated by using the momentum theory and the test was carried out in the range of

descent rate at which the vortex ring condition could be caused. The development and the

direction of the vortex ring were confirmed by the measurement of the flow field according

to not only the descent rate but also propeller separation distance. In addition, the results of

the study show the vortex ring state can be predicted sufficiently by measuring the flow

velocity around the quadcopter.

록

회 익기가 하강 비행 시 발생하는 와류 고리 상태는 회 면 근처에 도넛 모양의 순환

유동을 발생시키며, 추력 상실로 인한 기체의 추락을 유발한다. 본 논문에서는 무인 비행체

의 종류 하나인 쿼드콥터의 와류 고리 상태에서의 유동장을 물리 으로 규명하 다. 한

국항공우주연구원 1m 아음속 풍동에서 쿼드콥터의 하강 비행을 모사했으며, 유동장 계측을

해 입자 상 유속계(PIV)를 이용했다. 정지 비행 상태의 유도 속도를 운동량이론을 이

용하여 추정하고, 이를 통해 와류 고리 상태를 유발할 수 있는 하강 속도의 범 에서 시험

을 수행하 다. 한 하강률에 따른 유동장 계측뿐만 아니라 로펠러 간의 간격을 달리

주어서도 와류 고리의 발달 진행방향을 확인하 다. 더불어 본 연구 결과는 쿼드콥터

주변의 유속 측정을 통해서도 와류 고리 상태를 측할 수 있다는 것을 보여 다.
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Ⅰ. 서 론

멀티로터형 무인 비행체는 수직 이 착륙과 정

지 비행이 가능하고 조작이 간단하다는 에서

인명 구조[1]나 화재 진압[2], 물품 배송, 상 정

보 취득 등에 활용되고 있다. 이러한 멀티로터형

무인 비행체 리 쓰이는 형태가 로펠러 4

개로 운용되는 쿼드콥터형이다. 하지만 무인 비

행체 수요가 증가함에도 불구하고 짧은 체공 시

간 소음, 추락 등의 문제들은 아직까지 해결

되지 못하고 있다. 특히 쿼드콥터와 같은 회 익

기는 하강 속도가 로펠러에 의해 유도되는 속

도와 비슷할 때, 는 로펠러가 강한 상승류를

맞을 때 로펠러의 근처에 비정상 난류의 특

성이 강하게 나타나게 된다. 이때 회 면에서 순

환하는 흐름은 마치 도넛 모양처럼 생성되는데

이를 와류 고리 상태(Vortex Ring State)라고 한

다[3]. 이 상태에선 와류 고리의 구조가 비 칭

이고 불안정하며 이로 인해 진동을 유발하기 때

문에 제어가 어려워진다. 이론 으론 더 높은 속

도로 아래 방향으로 가속하거나 앞으로 진 하

면서 하강하면 와류 고리 상태로부터 빠져나올

수 있다는 CFD 연구 결과가 있다[4]. 하지만 이

는 기체가 충분히 높은 고도에 있을 때나 가능하

며 정지 비행을 할 때보다 두 배의 힘이 필요하

여 실질 으로 와류 고리 상태를 극복하는 데는

어려움이 있다. 실제 헬리콥터 틸트로터가 와

류 고리 상태를 극복하지 못해 추락한 사례들이

있다[5].

과거에는 비정상 난류 특성을 갖는 와류 고

리 상태를 수치 으로 측하는 것이 복잡하여

주로 풍동 시험을 통해 연구했다. Fig. 1은 와류

고리 상태를 보여 주는 표 인 유동 가시화 사

진이다[6]. Wayne Johnson은 운동량 이론을 확

장시켜 와류 고리 상태에서 로터의 평균 유입량

을 계산할 수 있는 VRS 모델을 도입했으며 이

모델을 통해 단일 로터나 틸트로터가 와류 고리

상태에 빠졌을 때의 반응들을 설명했다. 한 이

모델을 이용해 기체가 안정 으로 비행할 수 있

는 경계지 측하여 실제 비행 데이터와 비교

하 다[7]. 와류 고리 상태로 진입하는 경계 역

에 향을 미치는 요인으론 받음각이나 하강속도

[8], 로터나 기체의 공력 인 간섭[9], 블 이드

트 스트[10] 등이 있으며 이에 한 선행 연구

들이 수행되었다. 한 본 논문에서 이용하려는

입자 상 유속계(PIV)로 단일 로터에서의 정지

비행 상태 하강 속도에 따른 유동장을 계측한

연구들이 존재한다[11-13]. 하지만 단일 로터로

운용되는 고 인 회 익기 형태의 유동장과 달

리 쿼드콥터는 로펠러가 4개가 있는 구조로서

로펠러 간의 유동 간섭이 있기 때문에 기존과

다른 유동 특성을 보일 것으로 상된다. 실제로

멀티로터간의 간격을 조 하여 유동 간섭에 어떠

한 향을 끼치는지에 해 연구 으며 로터 간

의 최 의 거리를 찾는 연구들도 수행되었다

[14-15]. 최근엔 소형 무인 비행체의 인기에 힘

입어 국내에서도 풍동 시험을 통해 소형 멀티로

터형 로펠러의 와류 고리 상태에서의 추력의

변화를 찰하 다[16].

그러나 와류 고리 상태에 한 기존의 연구들

은 부분 단일 로터 틸트로터형의 추력 특성

을 연구하는 데만 국한 으며 유동장 계측 한

단일 로터에서만 시행되었다. 이로 인해 하강률

에 따라 쿼드콥터의 와류 고리 상태는 어떻게 발

달하며 로펠러 간의 간격이 와류 고리 상태의

유동장에 어떠한 향을 미치는지에 해 알려지

지 않았다. 그러므로 와류 고리 상태에서의 쿼드

콥터 주 의 유동장을 물리 으로 규명하고 이런

상태를 공기 역학 으로 측하거나 늦출 수 있

는 방안을 모색할 필요가 있다. 이와 련해서

O. Westbrook-Netherton은 회 익기의 추력 구

배 값의 격한 변화 지 을 통해 와류 고리 상

태를 측 할 수 있다고 제안했다[17].

본 논문에서는 쿼드콥터의 기체를 풍동 안에

설치하여 하강 비행 조건을 모사하고 하강률

로펠러의 간격에 따른 와류 고리의 발달 진

행 방향 등을 확인하 다. 한 PIV데이터를 토

로 와류 고리 상태를 측할 수 있는 방안을

모색하고자 한다.

Key Words : Quadcopter(쿼드콥터), Vortex Ring State(와류 고리 상태), Descent Rate(하

강률), Propeller Separation Distance( 로펠러 간 간격), Particle Image

Velocimetry(입자 상 유속계), Wind Tunnel Test(풍동 시험)
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Ⅱ. 실험 장비 구성 방법

2.1 실험 시설과 장비

본 실험은 항공우주연구원 1m 아음속 풍동 실

험실에서 수행되었다. 풍동 시험부의 길이, 높이,

폭은 2m, 0.75m, 1m이다. 풍속의 범 는 최소

약 1m/s 최 약 110m/s까지 가동되며, 자유류

난류강도는 속에서 약 0.12~0.13%이다.

본 연구에서 사용된 실험 모델은 Nine Eagles

에서 제조된 Galaxy Visitor 6이다. 이 모델은

로펠러 한 개의 반지름(R)이 80mm이고, 로펠러

허 사이의 간격이 170mm, 무게가 93.2g인 소

형 쿼드콥터이다. 모델 표면을 비롯한 풍동 시험

부는 무 검정으로 도색하여 이 시트의 반

사를 다. 모델의 모습을 Fig. 2에 나타냈다.

유동장 계측 역에는 로펠러 B와 D가 촬 되

도록 하 다. 로펠러의 간격을 조 하여 실험

한 경우는 로펠러 조 장치를 따로 이용하

으며 이는 본 논문의 Fig. 9에 따로 나타냈다.

쿼드콥터의 바닥면이 시험부 방을 향하도록

풍동 안에 설치하여 하강하는 조건을 모사했다.

Fig. 1. Flow Visualization in Vortex Ring
State(Dress, Ref.6)

Fig. 2. Quadcopter Model

하강 속도()는 풍동 내 풍속을 의미하며

1.5~4m/s의 범 에서 0.2~0.5m/s씩 증가시켜 가

며 실험했다. 하강 속도 값은 TPI-575 Hot-Wire

로 측정했으며 풍속계 사양은 0.2~20m/s ±5%

of reading ±3digits으로 속 풍속을 측정하기

에 합하다.

각 로펠러의 회 수를 측정하기 해 Autonics

의 BF5 Digital Fiber Optic Sensor을 이용했으

며, 감도 설정을 빠르고 연속 으로 움직이는 검

출 물체에 합한 오토 튜닝 모드로 설정했다.

이 센서는 로펠러의 아래쪽 면에 붙인 반사 테

잎과 수직하게 쿼드콥터의 팔 부분에 각각 1개씩

설치했다. 센서의 아날로그 신호를 받아서 회

수로 계산하기 해 DAQ system은 National

Instruments사의 NI USB-6251 16bit ADC

Resolution을 사용했으며 소 트웨어도 한 NI

사의 LabView를 사용했다.

4개의 로펠러의 회 수를 개별 제어하기

해 아두이노 DC 모터 드라이버 L298N과 아두이

노 메가를 이용했다.

2.2 PIV 구성 방법

측정 시스템의 개념은 Fig. 3에 나타냈으며, 설

치된 PIV 시스템은 Fig. 4에 나타냈다.

Fig. 3. Shematic of PIV Systems

Fig. 4. Experimental Equipments
Arrangements
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측정 역를 529×264.5mm(2048×1024pixels)으

로 설정하여 쿼드콥터의 측면에서 본 두 개의

로펠러가 부 촬 되도록 했다. 단, 로펠러 간

격을 조 해가면서 한 실험의 경우는 두 로펠

러가 부 촬 되도록 하기 해 측정 역을

572×286(mm)까지 늘려서 측정했다. PIV 데이터

의 상호상 계 분석을 한 조사 구간(inter-

rogation window)은 16×8(pixels)로 설정했다.

원으로 사용된 이 는 Quentel사의 Twins

ULTRA Nd-Yag Double-Pulsed Laser로 최 출

력이 120mJ이다. 카메라는 Megaplus사의 ES4020

CCD 카메라를 사용했으며 Two-Frame PIV 기

법으로 촬 해서 1 에 5 의 사진을 얻어낼 수

있었다. 이 게 얻은 입자 상을 조사 구간의

50% 오버랩으로 여가는 멀티패스 기법을 사용

하여 속도 벡터를 얻었다. 최종 으로 총 40 간

찍은 200 의 이미지를 Batch 처리 하여 평균

데이터를 획득했다.

카메라와 이 사이의 시간 동기화를 해

두 개의 이 한 개의 Flash Lamp 신호를

Trigger Signal로 설정하여 시간 동기화 장치의

기 신호로 입력하 다. 한 Q-Switch간의 간

격인 ∆t를 구하기 해 유동의 속도, 측정 역

의 크기, 조사 구간의 크기를 고려하 으며 본

실험에선 로펠러 간격이 커짐에 따라 측정

역의 크기가 달라져 ∆t를 207~222㎲로 각각 달

리 설정하 다.

추 입자는 DEHS오일을 Laskin 노즐을 통해

1㎛ 크기로 생성시켰다. 추 입자 생성기는 평

균 유동장에 입자가 고르게 분포될 수 있도록 시

험부 후방 확산부에 설치했다.

PIV 데이터 처리를 해 PIVTEC사의 PIV

VIEW2C 로그램을 이용하 으며 처리된 데이

터를 Tecplot Focus를 이용해 후처리하 다. 사

용된 PIV 장비의 제원은 Table 1에 요약했다.

Equipment Specification

Laser

Quantel 120mJ Twins

ULTRA Nd-Yag

Double-Pulsed Laser

CCD Camera

Red Lake-KODAK

ES4020 2048*2048

Resolution

Camera Lens Nikkor 24-85mm 1:2.8D

Software PivView2C

Particle
1㎛ avg. DEHS-Oil from

Laskin Nozzle

Table 1. Specification of the PIV System

Fig. 5. Calibration Image with Physical

Coordinates

2.3 Calibration 과정

하강률에 따른 와류 고리 상태의 유동장 계측

실험에서 얻은 Calibration Image를 반시계 방향

으로 90°로 변환하여 Fig. 5에 좌표계와 함께 나

타냈다. 쿼드콥터의 바닥 면을 풍동 내 바람이

불어오는 방향(+y방향)과 반 로 설치한 후 그

후 자를 세워 측정 역의 길이 값을 얻었다. 측

정 역에 로펠러 B와 D가 포함되도록 하 으

며, 두 로펠러의 심의 앙 을 원 으로

선정하 다.

Ⅲ. 하강률에 따른 쿼드콥터 주 의

유동장 계측

3.1 쿼드콥터를 구성하는 단일 로펠러의

정지 비행 상태일 때의 유도 속도

본 논문에서 하강률은 하강 속도를 정지 비행

상태일 때의 유도 속도()로 나 무 차원 수

를 의미한다. 하강률에 따른 와류 고리 상태를

고찰하기 해선 쿼드콥터가 정지 비행 상태로

운용 될 때의 회 수를 추정하고 이때의 유도 속

도를 숙지하고 있어야 한다. 이를 해 쿼드콥터

에서 한 개의 로펠러만을 운용하며 후류를 측

정하여 정지 비행 상태를 추정하고 유도속도를

구하 다. 구체 인 실험방법은 아래와 같다.

쿼드콥터의 무게를 정지 비행 상태일 때의 추

력(T)이라고 가정하 다. 한 정지 비행 상태일

때의 유도 속도는 후류 방향으로 로펠러의 반

지름(R)만큼 떨어진 거리에서 측정한 속도의 크

기의 평균값이라고 하 다. 유도 속도로 추력을

계산하기 해서 운동량 이론을 간단히 용한

식(1)을 이용했다. 여기서 ρ는 표 공기 도,

A는 회 면의 면 이다.
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Fig. 6. Induced Velocity in Hovering

이를 통해 다양한 회 수에서의 추력을 계산하여

정지 비행 상태일 때의 회 수를 추정할 수 있었

다. 본 실험을 통해 추정한 정지 비행 상태에서

의 단일 로펠러의 유도 속도의 크기 값은 Fig.

6과 같으며, 원 은 단일 로펠러의 심이며 x

방향 길이 값을 R로 나 어 무차원수로 표시했

다. 이때 유도 속도의 크기(magnitude of velocity)

는  이며 여기서 u는 x방향 속도 값이

며, v는 y방향 속도 값이다. 평균 유도 속도의

크기는 3.17m/s이다.

한 Fig. 6의 단일 로펠러의 후류 속도의

크기 값이 단일 로펠러의 심인 원 을 기

으로 비 칭 인 분포를 보이는데 이는 쿼드콥터

의 기체를 풍동 안에 설치하여 한 개의 로펠

러만을 운용하며 실험했기 때문에 나타난 결과로

상된다. 속도의 크기가 다소 크게 나온 로펠

러 부근(x/R<0)에 쿼드콥터의 몸체와 연결되는

구조물이 있어 후류의 진행 속도를 가속시켜 상

으로 구조물이 없는 부분(x/R>0)보다 속도

의 크기 값이 크게 나왔을 것으로 상된다.

T=ρA
 (1)

3.2 하강률에 따른 쿼드콥터의 주 의 유

동장 Contour 값

입자 상 유속계로 측정한 하강률에 따른 유

동장의 Contour값을 Fig. 7에 유선과 함께 나타

냈다. 여기서 Color Contour값은 유속의 크기를

나타낸다.

정지 비행 상태인 Fig. 7(a)에선 찰 되지 않

았던 와류 고리가 하강률이 증가하면서 생성되

고, 하강 속도 방향으로 올라가는 것을 확인할

수 있다. Fig. 7(d)일 때부터 와류 고리의 심이

로펠러의 양 끝 단에 나타났으며 이때 기체가

본격 으로 와류 고리 상태에 빠졌을 것으로

상된다. 이후 그보다 하강률이 더 커진 Fig.

7(e,f)에선 로펠러 끝단의 와류 유동이 회 면

상부로 더 이동했으며 측정 역에서 체의 와

류 고리가 찰되지 않는다. 이 상태에선 로펠

러 사이 간극에서 한 쪽 로펠러로 치우쳐 와류

링이 발달한다. 이때 두 로펠러의 회 수의 평

균 표 편차는 설정 회 수의 0.3% 정도 이며

40 간 200장의 사진을 평균했기 때문에 로펠

러 회 수의 차이가 간극에 불균형한 와류 상을

발생시켰다고 보기 어렵다. 다만 쿼드콥터의 ,

아래가 동일한 형상이 아닌 , 지지 배선

의 노출로 인해 후류 방향에 장애물이 생겼다는

등을 고려해볼 때 이러한 들이 로펠러 간

극에 불균형한 와류 링을 발달 시켰을 것으로

상된다.

3.3 특정 구간에서의 하강률에 따른 쿼드

콥터 주 의 유속 값 비교

회 면으로부터 y=±R만큼 떨어진 x구간에서

u, v값을 입자 상 유속계로 측정하여 Fig. 8에

그래 로 나타냈다.

그래 를 통해 정상 상태로부터 와류 고리 상

태로 넘어가는 경계 지 을 찾아보았다. 회 면

의 상부에서 측정한 유속 데이터는 Fig. 8(a,b)이

며, 하부에서 측정한 데이터는 Fig. 8(c,d)이다.

Figure 8(a)그래 에서 회 면 상부로 치우쳐

와류 고리가 발달 했을 것으로 상되는 /

=0.91~1.26에서 /=0~0.60 그래 와 확연히

다르게 u값의 방향이 바 것을 확인할 수 있다.

하강률이 증가하면 회 면의 하부에 압력이 높

아져 회 면 상부에서 하부로 향하는 유속이 더

감소해야 하는데, Fig. 8(b)의 /=0.60일 때

부터 이를 따르지 않으며, v값이 더 증가한 것을

볼 수 있다. 이는 /=0.60일 때부터 본격

으로 로펠러의 끝 단 에서 고리 형태로 순환하

는 유동이 생성되었기 때문이며, 이는 Fig. 7(c,d)

의 회 면 상부의 Contour 값과 함께 보면 명확

히 이해할 수 있다.

Figure 8(c)를 보면 본격 인 와류 고리 상태

로 상되는 /=0.60일 때부터 u값이 원

을 기 으로 서로 반 방향으로 그 크기가 커진

것을 확인할 수 있다.

Figure 8(d)에서는 v값이 /=0.91~1.26에

서 기존의 후류 그래 의 특성을 잃어버리며 더

이상 후류 방향으로 흐르지 않는 것을 확인할 수

있다.
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(a)  /=0 (d)  /=0.60

(b)  /=0.47 (e)  /=0.91

(c)  /=0.57 (f)  /=1.26

Fig. 7. Velocity Contour according to Descent Rate
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Ⅳ. 로펠러의 간격에 따른 와류

고리 상태

4.1 로펠러 간격 조 법 실험 조건

본 논문에서는 다음과 같이 로펠러 간격 조

장치를 통해 로펠러 끝단 간의 간격을 조

하 다. 본 실험에서 하강률은 앞서 실험한 하강

률에 따른 와류 고리 상태 계측 결과를 토 로

와류 고리가 본격 으로 나타나기 시작한 하강률

0.60으로 설정하고 로펠러 끝단 간의 거리를

0.01R, 0.13R, 0.25R, 0.75R로 바꾸어서 실험했다.

4.2 하강률이 0.60일 때, 로펠러 간격

변화에 따른 와류 고리 상태 비교

로펠러 간의 간격이 0.01R인 경우는 와류 고

리 상태에서 마치 단일 로펠러로 운용되는 것

처럼 로펠러의 좌, 우측의 끝단에서만 와류 고

리가 보이는 것을 확인할 수 있었다. 반면 로

펠러 간의 간격이 0.75R인 경우에는 로펠러 간

의 간극에도 와류 고리 상이 명확하게 찰되

는 것을 확인할 수 있었다.

Fig. 9. Propeller Separation Distance
Adjustment Device

같은 하강률로 운용되더라도 로펠러의 간 간

격이 멀어질수록 좌, 우측의 끝단에 발달한 와류

고리가 회 면의 상부로 더 이동하며 Fig. 10(a)

보다 Fig. 10(d)에서 마치 더 높은 하강률로 하

강하는듯한 유동 특성을 보인다. 이는 로펠러

간의 거리가 멀어질수록 로펠러 간극에서 발생

하는 와류 유동이 후류의 원활한 진행을 방해하

여 와류 고리 상태에 더 빨리 진입하게 해서 발

생되는 상으로 상된다.

(a) u at y=+R (c) u at y=-R

(b) v at y=+R (d) v at y=-R

Fig. 8. Velocity Profile according to Descent Rate
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Ⅴ. 결 론

본 논문에서는 쿼드콥터의 와류 고리 상태에서

의 유동장을 물리 으로 규명하고자 하 다. 이

를 해 쿼드콥터의 기체를 풍동 안에 설치하

여 하강 비행을 모사하 다. 하강률과 로펠러

의 간격을 달리 주어 와류 고리 상태에서의 쿼드

콥터 주 의 유동장을 입자 상 유속계(PIV)를

통해 계측했다.

하강률에 따른 와류 고리 상태의 유동장 계측

실험을 통해 하강률에 따른 와류 고리의 이동 방

향과 발달 정도 등을 확인할 수 있었다. 특히 하

강률이 0.60일 때 양쪽 로펠러 끝단에 타원 형

태의 와류 고리가 본격 으로 발달하 으며, 이때

완 하게 와류 고리 상태에 도달했을 것으로 추정

된다. 이후 이보다 하강률이 더 증가할 때, 와류

고리의 심이 회 면 상부로 이동했으며 회 면

상부로 치우쳐진 타원 형태로 발달되는 것을 측정

된 contour값을 보고 상할 수 있었다. 한 y=

±R에서의 u, v값의 그래 를 보았을 때 와류 고

리가 본격 으로 발달하기 시작한 상태 그 이

후의 상태에서 유속의 변화가 확연히 나타났으므

로 이를 통해 유속 측정을 통해서도 와류 고리 상

태를 측할 수 있다는 것을 확인했다.

한 로펠러간의 간격이 커질수록 와류 고리

상태에 더 빨리 진입하는 것으로 확인되며, 이는

넓어진 로펠러 간 간극에서도 발달하는 와류

유동 때문으로 상된다.

추후 쿼드콥터가 와류 고리 상태일 때의 추력

특성을 악하고, PIV 데이터와 비교하는 것이

필요하다. 한 와류 고리 상태는 수직 하강뿐만

아니라 수평으로 비행하면서 하강할 때도 발생하

기 때문에 하강 각도에 따른 쿼드콥터 주 의 유

동장 계측도 수행할 필요가 있다.

(a) separation distance=0.01R (c) separation distance=0.25R

(b) separation distance=0.13R (d) separation distance=0.75R

Fig. 10. Vortex Ring State according to Separation Distance with  /=0.60
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