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            초록
          
        

        
          Advanced air mobility (AAM) is being developed to address complex transportation challenges in urban environments. In this study, a scaled model of a boxed-wing tiltrotor AAM has been designed and implemented through simulation and flight testing, establishing a foundation for the future commercialization of AAM. All structural and aerodynamic factors involved in the design of the Boxed-wing were considered during the initial stage of development, and its aerodynamic performance was analyzed. A software-in-the-loop simulation was conducted by integrating the Gazebo simulator and PX4 to verify the performance of the simulation model. The model successfully followed the predefined waypoints during the simulation, and the control parameters derived from the simulation were then applied to the flight test. The key parameters among them were validated through the flight test, confirming their effectiveness in ensuring a stable flight.
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      I. 서론
      최근 도시화로 인한 지상 교통이 점점 더 혼잡해지면서 첨단 항공 모빌리티(AAM: Advanced Air Mobility: 이하 AAM)에 대한 관심이 전 세계적으로 증가하고 있다. AAM은 전기 동력을 기반으로 한 공중 교통체계로, 활주로 없이도 수직 이착륙이 가능하여 도시 내 효율적인 이동을 지원한다. 이러한 기술은 교통 체증을 해결하고, 이동 시간을 단축시키기 위한 대안으로 각광받고 있다. 현재 AAM의 대표적인 형식인 eVTOL(electric Vertical Take Off Landing)은 전기 동력 항공기로, 해당 기체에 대한 다양한 설계와 기술이 연구되고 있다. 예를 들어 tilt ducted fan 방식의 eVTOL 항공기에 대한 초기 사이징 연구가 진행되었으며, 이 연구에서는 Bell Textron사의 Nexus 6HX 모델을 기반으로 이착륙 및 순항 중 발생하는 성능과 효율성을 분석하였다[1]. 또한, 특정 기체 구성을 따르지 않는 eVTOL의 초기 사이징 및 성능 산정 방법론을 통해 다양한 기체 형식의 성능을 평가할 수 있는 연구도 진행되고 있다[2]. 이외에도 eVTOL 형태의 UAV(Unmanned Aerial Vehicle)의 설계연구를 통해 기체의 초기 사이징 및 재조정에 중요한 기초 설계 방법론을 제공하고 있다[3]. 추가적으로 eVTOL 항공기의 모터 장착 각도에 따른 요축 제어 성능 분석을 통해 요축 제어의 효율성에 대한 연구도 활발히 이루어지고 있다[4]. 이처럼 다양한 연구 개발이 진행되고 있는 eVTOL 항공기는 추진 방식에 따라 크게 세 가지로 분류된다. 첫째, Multi-rotor 방식은 무인 멀티콥터에서 착안한 형상이다. 모두 고정형 로터로 구성되어 있어 기술적 난이도가 낮아 제작이 상대적으로 간단하며 안정적인 특징을 가진다. 둘째, Lift & Cruise 방식은 이착륙을 위한 로터와 순항용 추진 장치가 분리된 형태로, 이착륙과 순항 시 각기 다른 장치가 추력 기능을 담당하여 효율적인 비행을 가능하게 한다. 이 방식은 Multi-rotor 방식보다 에너지 효율이 높으며, 위 특징을 바탕으로 Lift & Cruise 형상 UAM 축소기의 개발 및 비행시험을 통해 천이 및 역천이 과정에서의 에너지 소모와 비행 안정성을 분석한 연구가 보고된 바 있다[5]. 마지막으로, Vectored thrust 방식은 전기 추진 장치의 추력 방향을 변화시켜 수직이착륙과 순항을 모두 수행하며, 이 방식은 다시 두 카테고리로 나뉘게 된다. 로터가 회전하여 전진방향의 추력을 담당하는 Tilt-rotor 방식과 로터가 부착되어 있는 날개 전체가 회전하여 전진 추력을 발생시키는 Tilt-wing 방식이 있다. 이는 고도의 제어 기술이 요구되며 다양한 비행 상황에서 높은 유연성을 제공한다. 특히 Tilt-wing은 호버(정지 비행)에서 순항으로의 전환 시 매우 복잡한 제어 기술을 요구하며, 이러한 과정에서 자세 및 순항 제어를 최적화하는 연구가 활발히 이루어지고 있다[6,7].

      현재 AAM 상용화를 위해서도 제어, 항법, 구조 등 다양한 항공 분야에서 연구가 진행 중이다. 예를 들어, 저고도에서 고밀도의 도심지 환경에서 AAM이 운용되기 위해 효율적이고 최적화된 경로 계획이 필수적이다. 이를 위해 모델 기반의 예측 제어 기법을 활용하여 실시간 궤적 추종 및 예상하지 못한 장애물에 대응하기 위한 연구가 이루어졌다[8]. 더 나아가, 도심 기류와 같은 환경적 요소를 고려한 A* 알고리즘 기반의 비행 경로 계획 기법이 제안되었으며, 이를 통해 도심 내 풍속이 큰 위험 지역을 회피하는 방법이 연구되고 있다[9]. 또한, AAM의 상용화를 위해 필요한 기반시설인 버티포트 개발 역시 중요한 연구 분야로, 국내외에서는 이를 위한 다양한 기술적 접근이 시도되고 있다[10]. 이처럼, 다양한 분야에서 eVTOL과 AAM의 실현을 위한 연구가 진행되고 있으나, 축소 모델 기반의 Boxed-wing 형상 AAM 항공기에 대한 연구는 아직 미흡하다. Boxed-wing 형상은 Wolkovitch (1986)가 제안한 이래로 공력 효율성과 구조적 강성이 뛰어나며, 상부와 하부 날개의 연결을 통해 짧은 날개 길이로도 높은 양력 효율을 확보할 수 있다[11]. 그러나 기존 Boxedwing 항공기는 고속 비행 시 발생하는 길항 항력(interference drag)으로 인해 효율성이 저하될 수 있으며, 구조적 복잡성으로 인한 제작 비용과 무게 증가의 문제가 존재한다. 본 연구는 이러한 단점을 극복하기 위해 제작 시 무게 경량화와 적절한 제원 선정을 통해 Boxed-wing 형상의 AAM 항공기 적합성을 검토하고자 하였다.

      또한, eVTOL 항공기의 특성 상, MC (Multi Copter) 모드와 FW (FixedWing) 모드 간의 유기적인 모드 전환이 필수적이다. 이를 위해 전방 모터에 틸팅(tilting) 기술을 적용하여 모드 전환 시 항공기의 공중 기동성과 에너지 효율성을 향상시켰다. 이러한 설계 및 기술 개발 과정은 그림 1에 도식화 되어있으며, 이는 실제 크기의 항공기를 개발하기 전에 기체의 전반적인 특성을 확인하고 검증할 수 있는 축소 모델 설계 및 제작에 적용된다.

      
        
        

        Fig. 1. 
				
        

        
          Development process of the scaled-model.
        
        

        

      

      실제 비행 시험에 앞서, 시뮬레이션 환경을 통해 주요 파라미터를 검증하는 것은 필수적이다. 현재 항공기를 비롯한 다양한 플랫폼에서 Gazebo Simulator를 활용한 시뮬레이션 연구가 활발히 진행되고 있다[12,13]. 또한, UAV 연구에서도 시뮬레이션과 실제 비행시험을 연계하여 성능을 검증하는 연구가 진행되어 왔다[14,15]. 본 연구에서도 Gazebo Simulator를 활용하여 초도 비행 시험 시, 안정적으로 임무를 수행할 수 있도록 시스템을 구축하였다. 시뮬레이션 과정을 수행하고 비행시험을 수행하기 위해 비행제어 컴퓨터(FCC: Flight Control Computer: 이하 FCC)를 활용하여 비행 중 발생할 수 있는 다양한 상황에 신속하게 대응할 수 있는 제어 시스템을 구축하였다. 이와 유사하게, Lift & Cruise형 VTOL UAV의 비행 제어 알고리즘도 PX4 오픈 소스 시스템을 기반으로 개발되었으며, 실제 비행 시험을 통해 안정적이고 효율적인 비행 성능이 검증되었다[16]. 이를 바탕으로 실제 비행시험에 적용하여, 일정 수준의 제어 강건성을 유지하며 AAM 임무 프로파일을 성공적으로 수행하였다. 이에 본 논문에서는 운용 목적에 적합한 Boxed-wing 형상의 AAM 축소기를 설계하고, 그 성능을 확인하기 위한 시뮬레이션 및 비행 시험 연구를 수행한다.

      본 논문의 구성은 다음과 같다. 2장에서 축소기 개발을, 3장에서 비행 시뮬레이션 환경과 결과에 대해 기술한다. 4장에서는 AAM 임무 프로파일을 만족하는 비행 시험과 그 결과를 다루며, 5장에서는 본 논문의 결론을 기술한다.

    

    

  
    
      II. 축소기 개발
      본 연구에서는 4인승 항공기를 목표로, 기하학적 상사성을 중심으로 실 기체의 1/7 비율로 기체를 축소하였다. 또한, 실 기체와 축소기 간의 구조 및 재료 차이를 반영하여 축소기의 크기를 기반으로 구체적인 형상과 목표 중량을 추정하였다. 이를 통해 공기역학적 동등성을 확보하고자 하였으며, 현실적인 제한과 기술적 한계를 고려하여 축소기 개발의 실험적 목표를 효과적으로 달성할 수 있도록 설계를 진행하였다[17].

      
        1. 임무 프로파일에 최적화된 형상 설계
        AAM 항공기는 도심 속에서 승객이 탑승한 채 그림 2의 임무 프로파일을 수행하게 된다. 먼저, 버티포트에서 VTOL 방식으로 고도를 상승한다. 적정 비행 고도에 도달했을 때, 천이 과정을 수행하며 목표 지점까지 순항하며 비행한다. 이후, 역 천이 과정을 통해 다시 VTOL 방식으로 수직 하강하며 목적지에 착륙하게 된다. 따라서, 본 연구에서는 틸팅 추진 방식을 채택하여 천이와 역천이 과정에서 공중 기동성과 에너지 효율성을 높이고, 운용 범위 확장이 가능하도록 하였다. VTOL 방식은 MC 모드에서 작동하며 4개의 로터를 통해 호버링과 상승, 하강 비행을 수행할 수 있다. 순항을 위해 FW 모드로 전환할 시에는 전방의 두 개 로터가 틸팅되어 전진 추력을 서서히 발생시키고, 완전 틸팅 시에는 후방 로터는 정지, 전방 로터만 작동한 채 전진비행을 수행한다.

        
          
          

          Fig. 2. 
				
          

          
            AAM mission profile.
          
          

          

        

        본 연구에서는 구조·공기역학적 측면에서 다양한 설계 주안점을 반영하여 성능을 향상시켰다. 먼저, 전체적인 형상으로 box형태의 날개 구조를 채택하여, 전통적인 날개 형상보다 짧은 날개 길이로도 충분한 날개 면적을 확보하였다. 이를 통해, 동체 내부의 효율적인 공간활용이 가능하며, 날개 구조물이 동체 내부의 무게중심 위치에 배치되지 않아 승객 탑승 공간을 극대화하고 탑승 시 안정감도 확보할 수 있었다. 전방 및 후방 날개는 winglet으로 결합되어 downwash flow을 줄임으로써 유도 항력을 감소시키는 동시에, 구조적 강성도 강화하였다. 꼬리 날개 구조에는 t-tail과 dorsal fin 방식을 적용하여 방향 안정성을 확보하고, 주익의 downwash로 인한 후류 간섭 영향을 최소화하였다. 또한, 후방 날개의 지지 구조를 통해 추가적인 구조적 강성도 확보하였다. 더불어, 비행 중 시야확보 및 로터 회전을 고려하여 탑승 동선과 출입문 위치를 설계함으로써 일반 승객들의 탑승 시 심리적 불안감을 최소화할 수 있도록 하였다. 최종 설계 형상은 그림 3과 같다.

        
          
          

          Fig. 3. 
				
          

          
            Configuration of the final design.
          
          

          

        

      

      
        2. 중량 추정 및 공력 해석
        최대 이륙 총 중량(MTOW: Maximum Take Off Landing: 이하 MTOW)은 임무를 수행하기 위한 항공기의 전체 이륙 중량으로서 항공기의 전체 크기를 결정하는 설계 변수이다. 본 연구에서 항공기 중량은 설계 요구 조건에 따라 축소된 기체의 최대 이륙 총 중량을 추정하였으며, 식 (1)을 따른다[1].

        
          
            
              	
                
                  
                    
                      
                        
                          
                            
                              W
                            
                            
                              0
                            
                          
                          =
                          
                            
                              W
                            
                            
                              c
                              r
                              e
                              w
                            
                          
                          +
                          
                            
                              W
                            
                            
                              p
                              a
                              y
                              l
                              o
                              a
                              d
                            
                          
                          +
                          
                            
                              W
                            
                            
                              f
                              u
                              e
                              l
                            
                          
                          +
                          
                            
                              W
                            
                            
                              e
                              m
                              p
                              t
                              y
                            
                          
                        
                      
                    
                  
                
              
              	
                (1) 
				
              
            

          

        

        AAM의 목적에 따라 𝑊𝑐𝑟𝑒𝑤는 승객 4명이 기준, 𝑊𝑝𝑎𝑦𝑙𝑜𝑎𝑑는 수하물의 중량을 나타낸다. 𝑊𝑓𝑢𝑒𝑙는 각 임무를 수행하는 데 필요한 임무 연료 중량이며 본 연구에서는 전기추진 시스템의 추진 방식이므로 배터리의 중량으로 계산하였다. 𝑊𝑒𝑚𝑝𝑡𝑦는 동체, 엔진, 착륙장치, 항전 장비등의 중량을 의미하며, 𝑊0를 나타내는 MTOW는 7.6 𝑘𝑔을 목표로 설계하였다. 축소기 전방 및 후방 날개에 적용할 익형을 선정하기 위해, 공력 특성이 우수하고 제작이 용이한 4가지 익형을 먼저 선정하였다. 이후, ANSYS Fluent 2D CFD 프로그램을 활용하여 축소기 비행 환경에 적합한 저 레이놀즈 수 영역에서 공력해석을 수행하였으며, 받음각에 따른 양력계수와 양항비의 경향성을 비교 분석하였다. 해당 내용은 그림 4에서 확인할 수 있다. 

        
          
          

          Fig. 4. 
				
          

          
            Aerodynamic analysis of the airfoils.
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        2차원 에어포일 해석 결과, 전반적으로 NACA 4412의 공력 특성이 우수한 것을 알 수 있었다. 따라서 전방과 후방 날개에 해당 에어포일을 적용하였고, 목표 최대 이륙 총 중량은 7.6 𝑘𝑔, 목표 실속 속도는 12.5 𝑚/𝑠를 기준으로 날개 면적을 산출하였다. 이때, 식 (2)의 Prandtl’s lifting line theory를 통해 2차원 날개의 최대 양력계수는 3차원 날개의 최대 양력계수로 변환하여 필요한 날개 면적을 산출하였다.

        이때, 날개의 종·횡비 (AR: Aspect Ratio)는 실 기체의 날개 길이와 평균 시위 길이의 값을 바탕으로 얻어낸 값을 사용하였다. 이후, 목표 중량 및 실속 속도에 따른 필요한 날개면적을 산출하기 위해 식 (3)을 사용하였다[18]. 설계된 내용을 바탕으로 요구조건을 만족하는 설계 파라미터는 표 1과 같다.

        
          Table 1. 
				
          

          
            Design requirements for the scaled-model.
          
          

        

        
          
            
              	Parameter
              	Scaled-model
            

          
          
            	Propulsion method
            	Electric propulsion (battery)
          

          
            	Wing area
            	0.641 𝑚2
          

          
            	Wing span
            	1.58 𝑚
          

          
            	M.A.C
            	0.263 𝑚
          

          
            	Aspect ratio
            	6
          

          
            	MTOW
            	7.6 𝑘𝑔
          

          
            	Airfoil(front/rear)
            	NACA 4412
          

          
            	Cruise speed
            	22 𝑚/𝑠
          

          
            	Stall speed
            	12.5 𝑚/𝑠
          

        

        

      

      
        3. 동력부 선정
        eVTOL 프로펠러 항공기는 일반적으로 이착륙 시 가장 높은 출력이 요구된다. 따라서, 이륙 및 착륙 시 필요한 추력을 4개의 모터가 균등하게 분담하도록 설계하였다. 여유 추력을 확보하기 위해 기체의 총 추정 중량에 1.2배의 안전 계수를 적용하여 각 모터에 필요한 적정 추력을 산출하였다. 틸트형 항공기는 기체 특성상 리프트 모터가 고정익 모터의 역할도 함께 수행하므로, collective pitch가 없는 상황에서는 두 가지 역할을 모두 수행할 수 있는 적합한 프로펠러를 선정하는 것이 매우 중요하다. 따라서, 전방과 후방의 동력부 사양을 상이하게 설계하였으며, VTOL 임무 시 발생할 수 있는 추력 차이에 따른 모멘트 변화를 고려하여, 모멘트암의 길이를 조정함으로써 추력 균형을 확보하였다. 이러한 설계 요구 사항을 반영하여 모터와 프로펠러를 선택할 때, 상용 제품을 대상으로 다양한 조합을 비교 분석하였으며, 각 조합에 대해 추력 테스트를 수행하여 데이터를 확인하였다. 최종적으로 최적의 모터 및 프로펠러 조합을 도출하였으며, 그림 5는 선정된 모터 및 프로펠러 조합의 RPM (Revolutions Per Minute) 대비 추력 그래프를 나타낸다.

        
          
          

          Fig. 5. 
				
          

          
            Motor thrust test results.
          
          

          

        

      

      
        4. 축소기 제작
        앞서 확보한 설계 파라미터와 제원을 바탕으로, 그림 6에서 볼 수 있듯이 총 3대의 축소기를 제작하였다. Version 1은 초도 비행에서 발생할 수 있는 다양한 문제점을 사전에 파악하고 전반적인 시스템을 검증하기 위해 제작되었다. 이에 따라, 설계된 외형과 동일한 형상을 유지하면서도, 동체 및 날개 구조물 등 주요 파트를 foam core 구조로 제작하여 형상 수리의 용이성을 높였다. Version 2는 비행 성능 검증과 제어 파라미터를 최적화를 목적으로 제작되었으며, 동체와 윙렛은 CFRP (Carbon Fiber Reinforced Plastic) 방식을, 날개 구조물은 foam core와 항공 합판을 혼합하여 경량성과 강성을 모두 확보하였다. 마지막으로 Version 3는 AAM 임무 프로파일을 수행하기 위한 최종 목적으로 제작되었으며, 제작 방식은 Version 2와 동일하나, 더 가벼운 foam core 재료를 사용함으로써 경량화하였다. 추진 시스템 측면에서, 틸트 추진 방식은 그림 7과 같이 모터와 기체 접합부에 ㄷ자형 플레이트를 결합하여, 추력벡터가 0°에서 90°로 변화할 수 있도록 설계되었다. 이를 통해 MC 모드와 FW 모드 간의 전환이 원활하게 이루어질 수 있도록 하였다. 그림 8은 제작한 축소기의 장비 배치와 승객 탑승 공간 구성을 보여준다.

        
          
          

          Fig. 6. 
				
          

          
            Configuration of the scaled-model.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 7. 
				
          

          
            Structure of the tilt propulsion system.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 8. 
				
          

          
            Layout of internal systems and passenger compartment in the scaled-model.
          
          

          

        

      

    

    

  
    
      III. 비행 시뮬레이션
      
        1. SILS 환경 구축
        실제 비행 시험 전에 시뮬레이션 단계에서 축소기의 특성 및 성능을 확인하기 위해 SILS 환경을 구축하였다. 해당 환경은 Linux Ubuntu OS를 사용하였으며, 자세한 프로그램은 표 2에 나타내었다. 이 프로그램들은 그림 9의 구성처럼 상호 연동되어 SILS가 실행된다. 먼저, PX4 toolchain은 PX4 비행 제어 소프트웨어를 개발하고 관리하는 도구로, Gazebo Simulator와 연동하여 SILS를 수행한다. Gazebo Simulator는 실제 환경을 모사하기에 적합한 프로그램으로써 현실 세계의 물리 법칙을 쉽게 구현할 수 있고, 다양한 플러그인으로 기체의 동특성을 확인하고 명령 할당이 용이하다. Gazebo Simulator에서 실행되는 모델은 XML (eXtensible Markup Language) 기반의 SDFormat (Simulation Description Format) 파일로 정의되며, 가상 환경에서 기체의 물리적 특성, 공력 특성, 구동부 시스템 등을 정의할 수 있다. 이를 통해, 정의된 시스템 환경에서 시뮬레이션을 수행하며 실제 비행과 동일한 방식으로 파라미터와 제어 이득 등을 효과적으로 조정할 수 있다. 구현된 SILS는 GCS (Ground Control System)와 MAVLink 프로토콜을 이용하여 통신하며, 이륙, 천이, 착륙 등의 임무를 명령하고, 실시간으로 기체의 상태를 모니터링할 수 있다. 그림 10은 Gazebo Simulator에서 최종적으로 구현된 AAM 축소기의 형상이다.

        
          Table 2. 
				
          

          
            SILS configuration programs.
          
          

        

        
          
            
              	SILS components
              	Programs and Tools
            

          
          
            	GCS
            	Qgroundcontrol
          

          
            	Simulator
            	Gazebo 9
          

          
            	Communication Protocol
            	MAVLink
          

          
            	Simulation Builder
            	PX4 toolchain
          

        

        

        
          
          

          Fig. 9. 
				
          

          
            SILS configuration diagram [19].
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 10. 
				
          

          
            Scaled-model configuration of Gazebo Simulator.
          
          

          

        

      

      
        2. 비행 제어 파라미터 선정
        SILS 환경에서 획득한 비행 로그는 실제 비행 로그와 동일한 정보를 획득할 수 있다. 따라서, 해당 로그 분석을 바탕으로 임무를 안정적으로 수행할 수 있도록 내부 파라미터를 수정하였다. 수직 방향 이륙 및 착륙은 MC 모드로 진행하며, 명령이 주어지면 mixer를 거쳐 각 모터의 정규화된 스로틀(throttle) 입력으로 추력을 결정하게 된다. 반면에 순항 비행은 FW 모드로 진행하며, TECS (Total Energy Control System)를 통해 속도와 고도를 관리하며, 동일하게 mixer를 통해 추력을 결정한다. 그러므로 천이 비행에서 서로 다른 추력 기법의 두 비행 모드를 전환하는 파라미터를 최적화하는 것이 중요하다. 특히, Tilt-rotor 방식의 기체는 추력 방향과 양력 발생 방식의 변화로 인해 불안정해질 수 있다. PX4의 천이 비행 과정에서는 AAM 속도가 사전에 정의된 𝑉𝐵𝑙𝑒𝑛𝑑에 도달하면, 𝜈𝑀𝐶와 𝜈𝐹𝑊 에 해당하는 명령 입력이 그림 11처럼 가중치가 교차되기 시작한다. 𝑉𝐵𝑙𝑒𝑛𝑑는 MC 모드에서 FW 모드로 전환되는 임계 속도로, MC 모드의 명령 가중치가 점차 감소하고 FW 모드의 명령 가중치가 증가하는 속도 지점이다. 이 속도에 도달하면 전진 추력에 의해 AAM 속도가 점차 증가하고, 𝑉𝑇𝑟𝑎𝑛𝑠를 통과하면 오직 𝜈𝐹𝑊 명령 입력만으로 제어가 이루어진다. 이 과정에서 틸트 각도(𝜃𝑀𝐶, 𝜃𝑡𝑟𝑎𝑛𝑠, 𝜃𝐹𝑊)는 MC 모드에서 천이를 거쳐 FW 모드로 안정적으로 전환될 수 있도록 중요한 역할을 한다. 예를 들어, 𝑉𝑇𝑟𝑎𝑛𝑠가 지나치게 크면, 천이 과정에서 FW 모드로 전환될 때, 매우 높은 속도가 요구되며, 해당 속도를 충분히 확보하지 못하면 FW 모드로 전환이 이루어지지 않을 수 있다. 또한, 𝜃𝑡𝑟𝑎𝑛𝑠의 각도가 너무 작거나 크면 충분한 속도를 내지 못하거나 과속할 가능성이 있다. 이는 앞서 언급한 𝑉𝑇𝑟𝑎𝑛𝑠와 𝑉𝐵𝑙𝑒𝑛𝑑에도 영향을 미치므로, 이러한 파라미터들의 적절한 조정이 필수적이다. 따라서 속도에 따라 명령 입력의 가중치가 달라지며, 각 단계에서 모터의 틸트 각과 속도의 변화를 분석하여 반복적인 SILS 과정을 통해 안정적인 천이 임무를 수행할 수 있었다. 시뮬레이션에서 소개한 천이 제어 파라미터 및 FW 모드의 파라미터는 순차적으로 조정되었으며, 최종 결정된 천이 제어 파라미터는 표 3에 나타냈다.

        
          
          

          Fig. 11. 
				
          

          
            PX4 transition control parameter.
          
          

          

        

        
          Table 3. 
				
          

          
            SILS final transition control parameter.
          
          

        

        
          
            
              	Description
              	Parameter
              	Value
            

          
          
            	Airspeed to blend MC and FW controls
            	𝑉𝐵𝑙𝑒𝑛𝑑
            	8 𝑚/𝑠
          

          
            	Airspeed for transition to FW mode
            	𝑉𝑇𝑟𝑎𝑛𝑠
            	18 𝑚/𝑠
          

          
            	Tilt angle during transition
            	𝜃𝑡𝑟𝑎𝑛𝑠
            	0.6 (36 𝑑𝑒𝑔)
          

          
            	Tilt angle in FW mode
            	𝜃𝐹𝑊
            	1 (0 𝑑𝑒𝑔)
          

          
            	Tilt angle in MC mode
            	𝜃𝑀𝐶
            	0 (90 𝑑𝑒𝑔)
          

        

        

        
          Table 4. 
				
          

          
            SILS model attitude error (RMSE).
          
          

        

        
          
            
              	RMSE
              	Angle
              	Angular rate
            

          
          
            	Pitch
            	1.7118
            	6.6125
          

          
            	Roll
            	0.61352
            	3.0827
          

        

        

        그림 12는 반복적인 파라미터 수정을 통해 최종적으로 구현된 waypoint 비행 경로와 이때의 종축 및 횡축에 대한 제어 반응을 나타낸다. SILS 환경에서 AAM 임무 프로파일을 기반으로 비행 경로를 설정하였으며, 해당 경로를 기체가 적절히 추적하는 모습을 확인하였다. 이 과정에서 종축과 횡축의 오일러 각에 대한 RMSE (Root Mean Squared Error)는 각각 1.7118 , 0.61352로 나타났으며, 각속도의 RMSE는6.6125 , 3.0827의 값으로 측정되었다. 일반적으로 항공기의 자세 오차는 ± 2도 이내가 바람직하며, 본 연구에서는 이를 기준으로 시뮬레이션 상에서 안정적인 제어 성능을 확인하였다. 이러한 시뮬레이션 결과는 비행 시험에서도 유사한 제어 성능을 기대할 수 있음을 보여주며, 이를 바탕으로 실제 비행 시험을 통해 성능을 검증할 수 있는 기반을 마련하였다.

        
          
          

          Fig. 12. 
				
          

          
            Simulation results (Round-trip flight, attitude).
          
          

          

        

      

    

    

  
    
      IV. 비행시험
      
        1. 비행 시험 환경 구축
        본 연구에서는 Boxed-wing 형태의 AAM 축소기 3대를 제작하였으며, 비행 시험을 위한 환경 구축은 다음과 같이 진행되었다. 주요 장비의 세팅은 그림 13에 나타나 있으며, 비행 제어는 PX4 오픈소스 비행제어 컴퓨터를 통해 이루어졌다. GCS와 FCC간의 통신은 2.4GHz 주파수 대역의 datalink를 사용하였으며, airspeed sensor를 활용하여 축소기의 비행 속도를 실시간으로 추정하였다. 또한, 모터와 서보를 비롯한 전력 소비 장비는 power module을 통해 안정적으로 전력을 공급받았다.

        
          
          

          Fig. 13. 
				
          

          
            Flight test hardware configuration.
          
          

          

        

      

      
        2. 비행 시험
        축소 모델의 비행 시험은 설계 및 시뮬레이션을 통해 확보된 데이터를 검증하기 위해 [지상 시험 – 안전줄 비행 시험 – 비행 시험]의 순서로 단계별 시험 절차를 진행하였다. 먼저, 중형 아음속 풍동을 활용하여 비행 환경을 모사한 지상 시험을 실시하였으며, 이를 통해 FW 모드에서 기체의 비행 특성 및 자세 회복 능력을 포함한 비행 안정성을 확인하였다. 이후, 안전줄을 사용하여 MC 모드에서의 비행 시험을 수행하였다. 초도 안전줄 비행 시험에서는 시뮬레이션을 통해 얻은 MC 모드의 파라미터를 적용하였으며, 비행 시험을 통해 더욱 강건한 제어 파라미터를 확보하였다. 그림 14는 축소기의 지상 시험 및 안전줄 시험 과정을 보여준다.

        
          
          

          Fig. 14. 
				
          

          
            Ground test and tethered test of the scaled-model.
          
          

          

        

        MC 모드에서의 반복적인 비행시험을 통해 안정적인 제어 파라미터를 확보한 후, 천이 및 FW 모드 비행 시험을 수행하였다. 초기 천이 과정에서는 기체의 고도가 다소 급격히 하강하는 문제가 있었으나, 이를 해결하기 위해 주요 파라미터인 틸트 각도와 천이 속도를 조정하였다. 구체적으로, 틸트 각도는 초기 36도에서 45도로 조정하여 수직 방향의 추력을 증가시켜 고도 강하를 줄였다. 또한, 천이 속도는 18 𝑚/𝑠에서 16 𝑚/𝑠로 줄임으로써 천이 시간을 단축하고, 기체가 더욱 빠르게 고정익 모드로 진입할 수 있도록 설계하였다. 이는 천이 시간이 길어질수록 수직 추력이 감소하여 고도 강하가 커질 위험이 있다고 판단하였고, 이에 따라 천이 시간을 줄이는 것이 고도 변화를 최소화하는 데 효과적일 것으로 보았다. 따라서, 표 5와 같이 주요 파라미터를 조정한 결과, 천이 비행 중 고도 강하가 완화되었음을 그림 15를 통해 확인할 수 있다. 그림 16은 천이 과정에서 속도에 따라 변화하는 틸트 각도 변화를 시각적으로 보여준다. 천이 명령이 인가되면 기체는 𝑉𝐵𝑙𝑒𝑛𝑑 속도에 도달할 때까지 틸트 각도가 점진적으로 줄어들며, 이 시점에서 천이 비행이 시작된다. 이후 𝑉𝑇𝑟𝑎𝑛𝑠 속도에 이르면 틸트 각도는 완전히 수평에 가까운 상태로 전환되며, 𝑉𝑇𝑟𝑎𝑛𝑠를 지나면 기체는 고정익 모드로 전환된다. 이러한 속도 기반 틸트 로직을 통해 기체는 고정익 모드로의 전환을 안정적으로 수행하였다.

        
          Table 5. 
				
          

          
            Key parameter adjustments through flight testing.
          
          

        

        
          
            
              	Parameter
              	Before
              	After
            

          
          
            	𝜃𝑡𝑟𝑎𝑛𝑠
            	0.6 (36 𝑑𝑒𝑔)
            	0.5 (45 𝑑𝑒𝑔)
          

          
            	𝑉𝑇𝑟𝑎𝑛𝑠
            	18 𝑚/𝑠
            	16 m/s
          

        

        

        
          
          

          Fig. 15. 
				
          

          
            Reduction in altitude loss through parameter adjustment.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 16. 
				
          

          
            Variation in tilt angle as a function of speed during the transition phase.
          
          

          

        

        비행 시험의 마지막 단계에서는 천이가 완료된 후 FW 모드로 전환된 기체의 성능을 평가하였다. 그림 17은 임무 프로파일을 검증하기 위한 비행 시험 환경을 보여주며, 그림 18은 AAM 축소기가 임무 프로파일을 수행한 비행 데이터를 나타낸다. 이 과정에서 FW 모드에서 기체의 성능을 평가하기 위해 비행 속도, 고도, 피치 각도, 스로틀, 전력 소비 등의 주요 데이터를 분석하였다. 속도 데이터에서는 천이 구간을 거쳐 고정익 모드로 전환된 후 기체가 약 30 𝑚/𝑠 부근에서 속도를 일정하게 유지하는 모습을 보였다. 이는 고정익 모드로 진입한 기체가 안정적인 비행 상태에 도달했음을 의미한다. 다만, 설계된 순항 속도는 약 22 𝑚/𝑠로 설계하였으나, 실제 비행에서는 다소 높은 속도가 필요했던 것으로 나타났다. 이는 기체 설계와 비행 중 발생하는 양력 간의 미세한 차이에서 기인할 수 있으며, 부족한 양력을 보완하기 위해 기체의 속도를 증가시켜 비행 성능을 확보한 결과로 해석될 수 있다. 고도 데이터에서는 MC 모드에서 천이 구간을 거치며 고도가 지속적으로 상승하다가, 약 100 𝑚 부근에서 고정익 비행을 수행하고, 역 천이 과정을 거쳐 다시 MC 모드로 서서히 하강하는 과정을 볼 수 있다. 이러한 고도 변화는 기체가 임무 프로파일에 따라 안정적으로 상승 및 하강을 수행했음을 알 수 있다. 고정익 비행 시 종축의 오일러 각인 피치 각도의 안정적인 제어는 비행 성능에 필수적인 요소로 작용한다. 본 연구의 비행 시험에서 종축 오일러 각의 RMSE가 4.9217로 높게 측정되었는데, 이는 고정익 모드에서 명령값과 추정값 간에 발생한 오프셋과 관련이 있다. 이 오프셋은 축소기의 높은 정적 안정성으로 인해 기체가 원래 자세로 복원하려는 피칭 모멘트를 지속적으로 생성하면서 명령된 피치 각도를 충분히 추종하지 못한 결과로 해석된다. 이러한 종축 제어력의 부족을 보완하기 위해서는 하드웨어적으로는 조종면의 면적을 확장하거나, 소프트웨어적으로는 고정익 모드에서 제어 이득을 추가 조정하여 안정적인 종축 제어력을 확보할 필요가 있다. 스로틀 입력의 경우, MC 모드에서 FW 모드로 전환되면서 점차 줄어드는 경향을 볼 수 있었는데, 이는 천이 과정을 거치며 요구되는 높은 추진력을 충족한 후, 고정익 모드에서 효율적인 추진력 제어가 이루어진 것으로 볼 수 있다. 마지막으로, 전력 소비 데이터는 스로틀의 정도에 따라 유사한 경향이 나타났으며, 고정익 모드로 전환된 이후 전력 소비가 안정화되었다. 전체적으로, Boxed-wing 형태의 AAM 축소기는 임무 프로파일 및 비행 모드에 따른 제어가 안정적으로 유지되었으며, 이를 통해 기체가 다양한 비행 조건에서 임무를 성공적으로 수행할 수 있음을 확인하였다.

        
          
          

          Fig. 17. 
				
          

          
            Flight tests for mission profile verification.
          
          

          

        

        
          
          

          Fig. 18. 
				
          

          
            Flight test data.
          
          

          

        

      

    

    

  
    
      V. 결론
      본 연구에서는 Boxed-wing 형태의 AAM 축소기를 설계하고, 시뮬레이션 및 비행 시험을 통해 기체의 성능을 검증하였다. 초기 시뮬레이션을 통해 제어 파라미터를 사전에 검토했으나, 실제 비행에서는 반복적인 비행 시험을 통해 파라미터를 조정하여 더 정교한 제어 성능을 확보할 수 있었다. 특히, 천이 과정에서의 고도 변동과 피치 각도 문제를 해결하며, 안정적인 비행 성능을 달성하였다. 결과적으로, 본 연구는 AAM 상용화를 위한 기초 기술 개발에 기여하며, 향후 기체 설계와 테스트의 중요한 기반을 제공할 것으로 기대된다.
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