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11..  서서        론론

  전 세계적 메가시티의 증가로 수평적 도시를 수직화 

전환을 통한 교통체증 해소를 위해 공중 공간을 활용

하기 위한 UAM(Urban Air Mobility)에 관한 관심이 

증가하고 있으며, 도심에서의 운용을 위해 전기 추진

시스템을 탑재하고 좁은 지역에서 이⋅착륙 가능한 

eVTOL(Electric Vertical Take-Off and Landing) 

UAM 기체 개발이 전 세계적으로 활발히 진행되고 있

다[1,2]. 이를 위해 틸트로터 항공기 비행동역학 기반 
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Abstract 

  This paper describes the results of a study on Generic Quad Tilt Rotor UAM aircraft, focusing on 
nonlinear mathematical modeling and the development of real-time simulation software. In this research, we 
designed a configuration for a Generic Quad Tilt Rotor eVTOL UAM aircraft based on NASA's UAM 
mission requirements. We modeled the aerodynamics using a database, the prop-rotor dynamics with a thrust 
database, and included a ground reaction and atmospheric model in the flight model. We defined the control 
concept for various modes(helicopter mode, transition mode, and airplane mode), derived tilt angle corridors, 
and formulated flight control requirements. The resultant real-time flight simulation software not only performs 
trim analysis for Tilt Rotor UAM aircraft but also predicts handling qualities, optimizes tilt angle scheduling 
based on dynamic characteristics, designs and validates flight control laws for helicopter, transition, and 
airplane modes, and facilitates flight training through simulator integration.

초초    록록

  본 논문은 Generic 쿼드 틸트 로터 UAM 항공기 비행 동력학 기반 비선형 수학적 모델링 및 실시간 
시뮬레이션 소프트웨어 개발에 관한 연구 결과를 기술한다. 본 연구에서는 NASA의 UAM 임무 형상 및 
요구도를 참고하여 Generic 쿼트 틸트 로터 eVTOL UAM 항공기 형상을 설계하고, 공력 데이터베이스 
기반 공기역학, 추력 데이터베이스 기반 프롭로터역학, 항공기의 지면반력, 대기환경을 운동모델로 모델
링하였다. 또한 회전익 모드, 천이 모드 및 고정익 모드 별 조종방법을 정의, 나셀 틸트각 Corridor 설정  
후 실시간 비행 시뮬레이션 소프트웨어에 구현 후 수평비행 트림 해석을 수행하였다. 본 실시간 비행 
시뮬레이션 소프트웨어를 통해 쿼드 틸트 로터 UAM 항공기의 트림 해석뿐 아니라 조종성(Handling 
Qualities) 예측, 동특성을 고려한 나셀 틸트각 스케줄러 최적화와 회전익, 고정익 및 천이 모드 별 비행
제어법칙 설계/검증 및 비행 시뮬레이터 탑재를 통한 비행 훈련 등 쿼트 틸트 로터 UAM 분야에서 다
양한 목적으로 활용 가능할 것으로 예상한다.

Key Words : UAM(도심항공모빌리티), TiltRotor(틸트로터), Nonlinear 6 DOF Modeling(비선형 6 자유도 
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모델링 및 시뮬레이션을 통해 항공기 동특성을 확인하

고 제어기를 설계하는 연구 또한 지속되고 있다[3].

본 연구에서는 네 개의 프롭로터를 장착하고 나셀을 

회전시킬 수 있는 일반형 쿼드 틸트 로터(Generic 

Quad Tilt Rotor) UAM 항공기의 항공기 비행 시뮬레

이션을 위해 비행 동역학 기반 수학적 모델링을 통해 

동특성 예측, 제어기 개발 및 조종특성 예측이 가능한 

시뮬레이션 소프트웨어를 개발하였으며, 항공기 동특

성을 고려한 모델링 및 트림 해석 시뮬레이션 결과를 

제시한다.

22..  비비행행운운동동  모모델델  및및  시시뮬뮬레레이이션션  SSWW

22..11  모모델델링링  대대상상  기기체체
  모델링 대상 항공기를 설정하기 위해 Uber와 

NASA의 UAM 임무 형상 및 요구도를 참고하여 자체

적인 UAM 임무 및 기체 요구도를 정의하고 쿼드 틸트 

로터 eVTOL UAM 기체 형상을 Fig.1과 같이 도출하

였으며, 그 형상제원은 Table 1과 같다. 

22..22  실실시시간간  시시뮬뮬레레이이션션  프프로로그그램램
  설계된 틸트로터 UAM 항공기의 비행 특성을 반영

한 실시간 비행 시뮬레이션을 위해 중량 및 무게중심, 

Fig. 1 Generic Quad-Tilt Rotor UAM Configuration

Category Data Category Data

Gross Weight 7,000 lb No. of Rotor 4

Overall Length 34.83 ft No. of Blade 5

Front Wing Span 38.33 ft Blade Radius 10.00 ft

Rear Wing Span 40.21 ft Hover Tip Velocity 534 ft/s

Vertical Wing Span 8.24 ft Cruise Tip Velocity 190 ft/s

Table 1 Specification for the Quad-Tilt Rotor UAM

동체 및 날개 공기역학, 프롭로터(Prop-Rotor) 역학, 

지면반력 및 운동방정식 등으로 구성된 운동모델 모듈로 

운동모델을 구성하였다. 그리고 RPM 및 항공기 자세 

제어를 위한 비행제어 모듈과 분산전기추진 모델 모듈을 

구성하였으며, 인셉터 및 교관석 등 외부 장비와 연동을 

위한 연동 모듈로 구성하였다. 모든 모듈은 실시간 작업

스케줄러를 통해 60 Hz 주기의 반복률(Iteration 

Rate)로 계산을 수행한다[4,5]. 

시뮬레이션을 통제하기 위해 초기화 모드, 일시정지 

모드 및 시뮬레이션 모드 총 3가지의 최상위 통제 모

드를 구성하였다. 초기화 모드는 시뮬레이션을 위해 

교관석으로부터 설정된 초기 대기속도, 초기 해발고도, 

초기 위치, 초기 방위각 및 조종석의 스위치 등의 상

태를 입력받아 항공기 초기화를 수행한다. 초기화 시 

설정된 초기 조건에서 항공기 트림(Trim) 반복 계산을 

수행하며, 트림 반복 계산 시간 단축을 위해 초기화 

시에만 60 Hz 이상의 반복률로 시뮬레이션이 작동하

도록 하였다. 초기화가 완료된 시뮬레이션 모델은 일

시정지모드로 자동 진입하여 대기한다. 그 후 교관석

의 시뮬레이션 시작 명령이 수신되면 실시간 시뮬레이

션이 실행되도록 구성하였다.

스케줄러는 실시간 관리 스케줄러와 모듈별 스케줄

러 두 개의 Thread로 구성하여 컴퓨터의 계산 부하를 

경감시겼다. 실시간 관리 스케줄러는 Wall Clock 시간

과 시뮬레이션 시간을 동기화하며 정해진 주기로 시스

템을 업데이트한다. 주요한 역할은 초기화, 정지 등 시

뮬레이션 명령 신호를 수신하여 시뮬레이션을 관리하

며, 모듈별 스케줄러는 실시간 관리 스케줄러의 명령

에 따라 모듈별 함수를 호출한다.

비행 시뮬레이션은 실시간 작업을 위해 사용자의 스

케줄러가 시스템 OS 작업보다 높은 우선순위를 가져

야 한다. 이 때문에 Linux OS를 사용하였으며 SW의 

확장성 및 이식성을 고려하여 C언어를 사용하여 프로

그램을 개발하였다. 시뮬레이션 결과는 MATLAB을 

통해 분석하였다. 

22..33  운운동동모모델델링링
  틸트 로터 eVTOL UAM 항공기는 고정익과 회전익의 

특성을 모두 가지고 있기 때문에 각 특성을 고려하여 

항공기 모델링을 해야 한다[6,7].  
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Fig. 2 Generic Quad Tilt Rotor UAM Flight 
Dynamics Block Diagram

  항공기 비행운동 수학적 모델링을 위한 모듈별 구성 및 

관계도는 Fig. 2와 같다. 조종입력 혹은 자동비행입력을 

입력받고 이를 액추에이터 모델을 통해 콜렉티브 피치

각, 조종면 및 나셀 틸트각을 계산하여 쿼드 틸트 로터 

UAM 항공기 운동모델로 전달된다.

22..33..11  중중량량  및및  평평형형
  항공기 총중량은 시뮬레이션 초기 설정한 탑승객 수와 

항공기 자체중량으로 이루어진다. eVTOL UAM의 중량 

변화에 관한 특징은 비행 중 연료 소모에 의한 자체중

량의 변화는 없지만 나셀 틸트각(Nacelle Tilt Angle) 

변화에 따라 항공기 형상이 변경되고 이는 무게중심 및 

관성모멘트의 변화로 이어진다. 나셀각이 기체와 수직한 

회전익 모드에서 기체와 수평각도가 되는 고정익 모드로 

변경되며 무게중심 또한 전방으로 이동하게 된다.

 이러한 무게중심의 변화를 반영하기 위해 회전익 모드

에서의 무게중심점과 고정익 모드에서의 무게중심점을 

선형보간법을 이용하여 나셀 각도에 따라 변경되도록 

하였다. 중량 및 평형 모듈에서는 이 같은 형상 변화에 

따른 무게중심의 변화를 반영하여 총 중량, 관성 모멘트 

및 무게중심 위치를 실시간으로 계산한다.

22..33..22  공공기기역역학학
  공기역학 모듈은 조종입력에 따른 제어면 변위와 항

공기의 비행상태에 따른 항공기의 공기역학적 힘과 모멘트를 

계산한다[8,9]. 기본 날개와 조종면 작동 형상에 대한 신속한 

공력계수 DB 구축을 위해 AVL(Athena Vortex Lattice)을 

활용하였다. 동체와 나셀 등 AVL의 사용이 적합하지 않은 

Fig. 3 Wind, Stability, and Body Axis 

형상에 대한 공력계수 획득에는 실험에 기반한 경험식을 적

용하였다. 본 연구에서는 동체축 좌표계를 기준으로 공력 

데이터베이스를 구축하여 공기역학적 힘과 모멘트를 

계산하였다.

  공기역학적 힘과 모멘트는 항공기의 주요 구성요소 

별로 분리하여 각각 계산하도록 구성하였다. 항공기 

동체, 날개, 나셀 등 조종면을 제외한 모든 부분을 베

이스라인 형상으로 설정하였으며 전방, 후방 수평 날개 

및 수직 꼬리 날개의 플래퍼론(Flaperon), 엘레본

(Elevon) 및 러더(Rudder) 조종면에 대한 공력계수 데

이터베이스를 각각 구축하였다. 베이스라인 공력계수

()는 받음각(), 옆 미끄럼각() 및 레이놀즈 수

( )를 입력변수로 하며, 선형보간법을 통해 공력을 

계산한다. 대상 항공기는 틸트로터 항공기로 비행속도에 

따라 나셀 각도가 스케줄링되어 변경되게 된다. 나셀각 

변경에 따른 공력 특성은 베이스라인 공력 데이터베이

스에 포함시켜 공력 해석을 수행하였다.

  제어면 변위에 따른 공력계수()를 계산하기 위해 

각 조종면의 받음각. 옆 미끄럼각, 레이놀즈 수 및 조

종면 변위( )를 입력변수로 하여 공력 데이터베이스 

테이블 Look-up을 수행한다. 최종적으로 항공기에 작

용하는 공기역학적 힘과 조종면 작동에 의한 공기역학

적 힘을 합하여 최종 X, Y, Z 축 힘( )과 Roll, 

Pitch 및 Yaw 모멘트( )를 계산한다

                       (Eq. 1)

                        (Eq. 2) 

                              (Eq. 3)
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  여기에서 는 동압이며, 는 날개 면적, 는 날개 

시위길이, 는 Chord 길이이다. 

22..33..33  프프롭롭로로터터
  프롭로터 모듈은 비행제어 시스템으로부터 계산된 

나셀 틸트각, 콜렉티브 피치각 및 사이클릭 피치각을 

입력받고, RPM 제어기로부터 회전익 모드, 천이 모드 

및 고정익 모드에 따라 설정된 프롭로터 RPM을 입력

받는다. 입력된 정보를 통해 Eq. 4, 5와 같이 프롭로터 

허브축 기준 프롭로터 추력과 토크를 계산한다. 이 과

정에서 프롭로터 데이터베이스를 테이블 Look-Up하

여 선형보간법을 통해 현재 상태의 추력 계수를 도출

한다[10].


 

 
                  (Eq. 4)


 

 
                (Eq. 5)

  프롭로터의 추력계수 계산 시 항공기 받음각과 나셀 

틸트각을 합한 값을 프롭로터 받음각으로 정의하여 틸

트로터 항공기 특성을 반영하였다. 이 결과를 로터 중

심과 항공기 무게중심까지의 거리를 고려하여 항공기 

동체축 기준 최종 프롭로터 힘과 모멘트를 계산한다. 

틸트로터 항공기 특성상 무게중심점에서부터 프롭로터 

허브축까지의 길이는 나셀 틸트각에 따라 다를 수 있

다. 나셀 틸트각에 따른 거리 계산 오류를 제거하기 위

해 나셀 틸트에 따라 변하지 않는 틸트로터 중심점에

서 프롭로터 중심점 거리만큼 Off-set 거리를 적용하

여 계산해야한다.

Fig. 4 Prop-rotor Hub Axis and Body Axis

22..33..44  지지면면반반력력  모모델델링링
  지면반력 모듈은 항공기가 지상에서 지면과 착륙장치 

간 상호작용을 모의하여 착륙장치의 힘과 모멘트를 계산

한다[11]. 전륜과 주륜 착륙장치의 형상 설계 결과에 

따라 각 착륙장치의 설치 위치를 반영하여 모델링한다. 

모델링 대상 항공기의 착륙장치는 전방 주륜 1개와 후

방 2개의 착륙장치로 구성되어 있으며, 각각 바퀴는 

일반적이 회전익 항공기의 착륙장치 시스템인 캐스터링 

시스템이다. 그리고 전자식 브레이크 시스템을 모의하

여 지상 이동 및 정지를 모의한다. 지면반력 모듈은 

쿼드로터 UAM 항공기 운용개념 및 특성상 지상에서 

로터를 이용한 자력이동을 모의하는 목적보다는 착륙 

시 항공기의 지상 이동과 브레이크 특성 확인에 있다. 

또한 해당 모듈에서 항공기의 접지신호(WOW, 

Wheels On Weight)를 계산한다. 타이어의 접지상태 

확인을 위해 Eq. 6과 같이 타이어 중심점에서 지면까

지의 법선길이()를 계속 계산 및 확인하며, 법선길이

가 타이어 반지름()보다 짧으면 지표면에 접촉한 것

으로 보고 접지신호를 생성한다. 여기에서 는 타이

어와 연직 아랫방향이 이루는 각이다.

    cos  ≥           (Eq. 6)

  항공기의 지상 이동 모의를 위해 Eq. 7, Eq. 8과 같이 

착륙장치를 운동방정식으로 모델링한다.

         (Eq. 7)

        
    

 (Eq. 8)

  여기에서  , 는 각각 항공기 중량, 착륙장치의 

중량이며, 는 착륙장치의 변위이다. 는 항공기 

무게중심점이며, 는 접지면(Ground Plane) 이다. 

  위 방정식을 통해 항공기가 접지 시 스트럿의 작동

을 모의하고, 지상 이동 시 조종석의 브레이크 명령과 

조향 명령을 수신하여 가로축과 세로축의 스트럿 속도

와 가속도를 계산하여 접지 및 지상에서의 운동을 모

의한다. 

22..33..55  운운동동방방정정식식
  공기역학, 프롭로터 및 지면반력 모델에서 계산된 
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동체축 기준 항공기 힘과 모멘트를 합산하고 병진 및 

회전 운동방정식을 유도한다. 적분 계산을 위해 

Corrected Euler Integration Method를 적용하여 동

체 축 병진 및 회전 가속도, 속도를 계산하고 외부 바

람 속도 성분을 반영한다. 

           (Eq. 9)

            (Eq. 10)

   × 


  ×                 (Eq. 11)

  


  ×                         (Eq. 12)

  Eq. 11에서 는 항공기 무게중심점에 작용하는 힘

이며, 는 선형 속도, 는 각 속도이다. Eq. 12에서 

은 무게중심점에 작용하는 모멘트이며, 는 

Angular Momentum이다. 운동방정식을 통해 진대기속도, 

등가대기속도, 수정대기속도 및 지시대기속도 계산하고, 

운동방정식에서 계산된 지구축 기준 항공기 속도 성분을 

이용하여 설정된 초기 위치에서 ECEF(Earth 

Centered Earth Fixed) 좌표계 기준 항공기 위도, 경도 

및 고도를 계산하며, WMM(World Magnetic Model)을 

통해 자기편차를 계산 및 적용하여 시뮬레이션의 충실도

를 높였다. 

22..33..66  대대기기  모모델델링링
  다양한 고도에서 항공기 성능확인을 위해 표준대기

일에 대한 ISA(International Standard Atmosphere) 

정적 대기 모델을 모델링하여 대기압, 대기온도 및 밀

도를 계산한다. 이 모델은 습도 영향을 고려하지 않으

며, Hot day 및 Cold Day 비표준일 모의를 위해 지

정된 온도 차이를 고도의 표준 온도에 오프셋 하여 모

델링하였다[12].

  항공기의 조종성 확인을 위하여 교관석에서 외부 바

람성분이 항공기 운동모델에 계산될 수 있도록 구성하

였으며, MIL-F-8785C를 참고하여 난류 모델을 구성

하였다.

Fig. 5 Quad Tilt Rotor UAM Control Concept

22..44  비비행행제제어어시시스스템템
22..44..11  조조종종개개념념
  설계된 항공기의 자세 제어를 위해 항공기 특성과 

조종 편의성을 위한 SVO(Simplified Vehicle 

Operation) 개념 적용을 고려하여 Fig. 5와 같이 비행

제어방법을 설정하였다[13,14]. 

  회전익 모드에서는 4개의 프롭로터의 콜렉티브 피치각 

제어를 통해 고도를 제어하며, 좌/우 및 앞/뒤 프롭

로터의 차등 추력을 통해 롤 및 피치 제어를 제어한다. 

기수방향은 나셀 틸트각 변경을 통해 제어한다. 고정익 

모드에서는 4개의 프롭로터의 콜렉티브 피치각을 통해 

추력을 제어하며 플래퍼론, 엘레본 및 러더를 통해 자

세를 제어한다. 천이 모드에서는 나셀 틸트 각도에 따

라 회전익 모드와 고정익 모드의 조종방법을 조합하고 

제어력을 분배하여 추력 및 자세를 제어한다. 나셀 틸트

각은 비행속도 별 나셀각 변경 프로파일을 사전에 정의

하여 비행속도에 감응하여 자동으로 작동하도록 한다.

 

22..44..33  나나셀셀  틸틸트트각각  변변경경  프프로로파파일일
  나셀 틸트각 변경 경로는 비행 시뮬레이션 및 실 비

행시험을 통해 최적화 될 수 있다. 이러한 케이스 스

터디를 위해 나셀 경로각의 한계범위인 Corridor를 정

의하였다. 나셀 틸트각 Corridor는 Fig. 6와 같이 천이

구간에서의 나셀 및 비행속도 별 프롭로터의 요구 파워

와 천이구간에서 등속 수평비행 시 나셀 틸트각에 따

른 항공기 자세각을 복합적으로 고려하여 설정하였다.
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Fig. 6 Quad Tilt Rotor Nacelle Tilt Angle Corridor

  Quad Tilt-Rotor UAM 항공기의 주요 설계 요소인 

나셀 경로각 설정을 위하여 트림해석 및 여러 조건의 

시뮬레이션을 통하여 나셀 틸트각 작동 제한범위를 설

정하고 기준 나셀각 변경경로를 도출하여 나셀 틸트각 

Corridor를 설정하고 비행속도에 따른 기본 나셀변경

각()을 설정하였다.[15].

  나셀 틸트각이 변경되는 천이구간 혹은 역천이구간

에서 나셀 각도가 변경되며 피칭 모멘트가 크게 변화

한다. 

Fig. 7 Level Flight Pitch Attitude According to 
Nacelle Tilt Angle

탑승감을 고려하여 천이구간에서 피칭 모멘트 및 피치 

자세각을 완만하게 하기 위해서는 비행속도에 따른 나

셀 경로각 설정이 중요하다. 이를 위해 속도 별로 나

셀 틸트각을 고정 후 수평비행 시 피치 자세각을 확인

하기 위한 시뮬레이션을 수행하였다. 그 결과 Fig. 7과 

같이 비행속도 별 나셀 틸트각에 따른 항공기 피치 자

세각에 대한 트림 결과를 확인 할 수 있다.

  회전익 모드에서 수평비행 시 피치 자세각은 음의 

각도를 가지며, 고정익 모드에서 수평비행 피치 자세

각은 양의 각도를 가진다. 본 연구에서는 피치 자세각의 

변화를 줄이기 위하여 천이가 시작되는 시점의 피치 

자세각과 천이가 완료되는 속도에서의 피치 자세각이 

선형적으로 변경되도록 나셀 틸트각 경로를 설정했다.

33..  트트림림  해해석석

33..11  트트림림  계계산산
  트림 계산을 위한 상태변수는 나셀틸트 각도(), 
블레이드 콜렉티브 피치각(), Roll 자세각() 및 

Pitch 자세각()으로 설정하였고, 종축 조종입력(), 
횡축 조종입력(), 방향축 조종입력() 및 콜렉티

브 피치각 조종입력()을 제어변수설정하고 트림계산

을 수행하였다[16,17]. 이때 나셀 틸트각은 비행 속도

에 따라 사전 스케줄링된 각도로 변경된다. 트림상태 

계산을 위하여 회전익, 고정익 및 천이 각 모드에서 

Table 2와 같이 6 분력 가속도 및 각가속도 별 트림 

계산 로직을 정의하였다. 회전익 모드와 고정익 모드는 

각 축 별 제어변수를 고정 후 트림계산이 가능하다. 하

지만 천이 모드에서 X, Y 및 Z 축 가속도(, 
, 

) 

및 각가속도(, 
, 

)는 비행속도에 따라 나셀 틸트각

을 결정하는 나셀 틸트 게인() 변화에 따른 회전익 

및 고정익 모드의 제어방법 조합으로 정의된다.

  cos                      (Eq. 13)

  그 후 Newton-Raphson Method 수치해석방법을 

통해 모든 축의 힘과 모멘트가 0이 되는 조건을 반복 

계산하여 트림 결과를 얻었다.
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Fig. 8 Trim Analysis - Aero & Rotor dynamics Force

Fig. 9 Trim Analysis - Aero & Rotor dynamics Moment

Fig. 10 Trim Analysis – Trimmed Roll/Pitch Attitude

Fig. 11 Trim Analysis – Nacelle Tilt Angle

Fig. 12 Trim Analysis – Control Surface Deflection

Fig. 13 Trim Analysis – Prop-Rotor Collective Angle
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Type
Helicopter 

Mode

Transition

 Mode

Airplane 

Mode

 
  

  


   
 

  

  





 

′ 
 

 





 

′ 
 

 



 

′
 

 



Table 4 Trim Calculation Logic by Axis and Mode

33..22  트트림림  해해석석  결결과과
 쿼드 틸트 로터 UAM 항공기 비선형 운동모델 기반 

시뮬레이션 프로그램을 통해 수평비행 트림해석을 수

행하였다. 지상 및 2,000 ft 고도에서 각 속도 별 트림 

해석을 통해 고정익, 회전익 및 천이 모드에서의 항공

기 수평비행 동특성을 확인하였으며, 그 대표적 결과

는 Table 3과 같고, 운용속도 범위 내의 힘과 모멘트 

변화는 Fig. 6, 7과 같으며, 항공기의 자세각 변화는 

Fig. 8 그리고 나셀 틸트각 및 조종면의 변위는 Fig. 

9, 10, 11과 같다.

  

Pressure Altitude: 2,000 ft

I.C State Value Control Value


(kt)


(deg)

 
(deg)


(deg)


(deg)


(%)


(%)


(%)


(%)

On-Ground 0 90 2.0 0.0 0.0 0.0 50.0 50.0 50.0

Helicopter
Mode

0 90 7.9 0.0 0.0 10.2 50.0 51.4 50.0

20 90 8.0 0.0 -0.6 10.4 50.0 50.9 50.0

Transition 
Mode

67 75 9.37 0.0 2.1 12.4 50.0 53.5 50.0

99 45 21.1 0.0 0.1 24.8 50.0 54.1 50.0

105 25 33.3 0.0 -0.1 40.1 50.0 54.5 50.0

Airplane 
Mode

165 0 59.8 0.0 -2.5 70.4 50.0 47.7 50.0

Table 5 Level Flight Trim Result

  천이 모드 시, 나셀 회전에 따른 추력의 방향 변화

로 인해 프롭로터 힘과 모멘트가 변경되고 이를 보완

하기 위해 조종면 제어로 인해 공기역학적 힘과 모멘

트가 변화하게 된다. 힘과 모멘트의 변화 크기는 속도

에 따른 나셀 틸트각의 프로파일에 영향을 받는다. 특

히 나셀 틸트각 프로파일은 쿼드 틸트 로터 항공기의 

피치 자세각에 큰 영향을 미친다.

44..  결결        론론

  쿼드 틸트 로터 UAM 항공기의 동특성 확인 및 실

시간 시뮬레이션을 위하여 동역학기반 수학적 모델링 

및 비선형 시뮬레이션 소프트웨어 개발을 수행하였다. 

이를 위해 쿼드 틸트 로터 항공기 형상을 설계하고 공

력 데이터베이스 기반 동체, 날개, 프롭로터, 착륙장치 

및 구동기를 모델링하였다. 또한 쿼드 틸트 로터 UAM 

항공기의 제어방법을 정의하고 이를 4축의 조종간에 

할당되는 제어시스템을 설계하였으며, 동특성을 고려

한 비행제어법칙 설계/구현 요구사항을 결정하였다. 그

리고 틸트로터 항공기에서 매우 중요한 요소인 속도에 

따른 나셀 틸트각 스케줄링을 위하여 모델링 대상 항

공기의 동특성을 고려한 나셀 틸트 Corridor를 선정하

였다. 그 후 모델링 및 제어 설계 결과를 C언어로 구

현하여 실시간 시뮬레이션 소프트웨어를 통해 정적 트

림계산 및 해석을 수행하였다. 

  구축한 실시간 비행 시뮬레이션 소프트웨어를 통해 

동특성을 고려하여 나셀 틸트 스케줄러 최적화와 회전익, 

고정익 및 천이 모드 별 비행제어법칙 설계, 검증이 

가능하다. 또한 본 실시간 시뮬레이션 소프트웨어는 

항공기 예비설계, 성능 예측, 비행제어법칙 설계, 조종

성(Handling Qualities) 확인 및 비행 시뮬레이터를 통

한 비행 훈련 등 다양한 목적으로 활용 가능할 것으로 

예상한다.

후후        기기
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