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명 세 서

청구범위

청구항 1 

회전익 항공기이며,

중앙 컬럼과 외피를 포함하도록 형성된 비회전 구조 백본으로서, 동력 및 신호 전달 구성요소를 수용하도록 중

앙 컬럼과 외부 외피 사이에 내부 도관을 형성하는, 비회전 구조 백본과,

비회전 구조 백본에 연결되고, 제1 로터 회전 평면에서 로터 회전축을 중심으로 회전하도록 지지된 제1 가변 피

치 로터 블레이드와, 

비회전 구조 백본에 연결되고, 제2 로터 회전 평면에서 로터 회전축을 중심으로 회전하도록 지지된 제2 가변 피

치 로터 블레이드와, 

제1 로터 블레이드의 사이클릭 피치를 제어하기 위해 비회전 구조 백본에 연결되는 제1 피치 제어기와,

제2 로터 블레이드의 사이클릭 피치를 제어하기 위해 비회전 구조 백본에 연결되는 제2 피치 제어기와,

제1 로터 회전 평면과 제2 로터 회전 평면 사이에 위치하고, 제1 피치 제어기를 동작시키기 위해 제1 피치 제어

기에 결합된, 복수의 제1 서보 작동기와,

제1 로터 회전 평면과 제2 로터 회전 평면 사이에 위치하고, 제2 피치 제어기를 동작시키기 위해 제2 피치 제어

기에 결합된, 복수의 제2 서보 작동기와,

제2 로터 회전 평면 아래에 위치하고, 로터 회전축을 중심으로 제1 가변 피치 로터 블레이드를 구동하기 위한

동력을 제공하도록 구성된 엔진 또는 모터와,

비회전 구조 백본의 중앙 컬럼의 내부를 통해 연장되는 토크 튜브로서, 로터 회전축을 중심으로 제1 가변 피치

로터 블레이드를 구동하기 위해 엔진 또는 모터로부터 제1 가변 피치 로터 블레이드에 회전 운동을 전달하도록

구성된, 토크 튜브를 포함하며,

제1 피치 제어기와 제2 피치 제어기는, 제1 로터 회전 평면과 제2 로터 회전 평면 사이에 위치하고, 복수의 제1

서보 작동기 및 제2 서보 작동기는 비회전 구조 백본에 의해 지지되는,

회전익 항공기.

청구항 2 

제1항에 있어서,

수직 로터 회전축에 대해 직각으로, 그리고 고속 전진 비행 시에 회전익 항공기의 이동 방향을 따라 배치되는

종방향 축과,

수직 로터 회전축과 종방향 축에 의해 형성되는 종방향 연장 평면을 더 포함하고,

복수의 서보 작동기는, 제1 서보 작동기의 전방을 바라보는 폭 및 표면적을 감소시키고 고속 전진 비행시 회전

익 항공기의 공기역학적 항력을 최소화하기 위해 종방향 연장 평면에 근접하게 배치되도록 구성되는,

회전익 항공기.

청구항 3 

제1항에 있어서,

제1 서보 작동기 중 하나와 제2 서보 작동기 중 하나는 비회전 구조 백본의 앞에 위치하고, 제1 서보 작동기 중

2개와 제2 서보 작동기 중 2개는 비회전 구조 백본의 뒤에 위치하는,

회전익 항공기.
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청구항 4 

제1항 또는 제2항에 있어서,

제2 로터 회전 평면 위에 위치하는 제1 전자 또는 유압 구성요소와, 제2 로터 회전 평면 아래에 위치하는 제2

전자 구성요소를 더 포함하고, 제1 전자 또는 유압 구성요소와 제2 전자 또는 유압 구성 요소 사이에 전기 또는

유압 동력 및 신호를 안내하기 위해 전기 버스와 유압 호스 중 하나를 더 포함하고,

상기 전기 버스와 유압 호스 중 하나는 축방향 연장 도관 내측에 위치하는,

회전익 항공기.

청구항 5 

제2항에 있어서,

비회전 구조 백본에 연결되고 복수의 제1 서보 작동기 및 제2 서보 작동기 중 하나를 둘러싸는 에어포일형 마스

트 슈라우드로서, 고속 전진 비행시 회전익 항공기의 공기역학적 항력을 최소화하도록 구성되는, 마스트 슈라우

드를 더 포함하는,

회전익 항공기.

청구항 6 

제5항에 있어서,

마스트 슈라우드 내측에 위치하고 비회전 구조 백본에 의해 지지되는 항공기 구성요소를 더 포함하고, 항공기

구성요소는 전자장치, 유압장치, 모터, 밸브 및 안테나 중 하나를 포함하는,

회전익 항공기.

청구항 7 

삭제

청구항 8 

삭제

청구항 9 

삭제

청구항 10 

삭제

청구항 11 

삭제

청구항 12 

삭제

청구항 13 

삭제

청구항 14 

삭제

청구항 15 
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삭제

청구항 16 

삭제

청구항 17 

삭제

청구항 18 

삭제

청구항 19 

삭제

청구항 20 

삭제

청구항 21 

삭제

청구항 22 

삭제

청구항 23 

삭제

청구항 24 

삭제

청구항 25 

삭제

청구항 26 

삭제

청구항 27 

삭제

청구항 28 

삭제

청구항 29 

삭제

청구항 30 

삭제

청구항 31 
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삭제

청구항 32 

삭제

청구항 33 

삭제

청구항 34 

삭제

청구항 35 

삭제

청구항 36 

삭제

청구항 37 

삭제

청구항 38 

삭제

청구항 39 

삭제

청구항 40 

삭제

발명의 설명

기 술 분 야

본 출원은 2012년 5월21일자로 출원된 미국 가출원 제61/649,741호 및 2013년 3월 15일자로 출원된 미국 가출원[0001]

제61/799,878호에 대한 35 U.S.C.§119(e)하의 우선권을 주장하며, 이들 양 출원은 본 명세서에 명시적으로 참

조로 통합되어 있다.

배 경 기 술

본 발명은 비행체에 관한 것으로, 특히, 무인 비행체(UAV)에 관한 것이다.  특히, 본 발명은 무인 회전익 비행[0002]

체에 관한 것이다.

회전익 비행체는 다양한 용례에 사용된다.  무인 회전익 비행체는 군사용, 사법 기관 및 공중 사찰 작업을 위한[0003]

상업적 활동에 빈번히 사용된다.

발명의 내용

해결하려는 과제

과제의 해결 수단

본 발명에 따른 회전익 비행체는 세장형 관형 백본 또는 코어를 갖는 본체 구조체와 공통 로터 회전축을 중심으[0004]
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로 로터들을 구동하기 위해 각 로터가 별개의 모터를 구비하고 있는 엇회전 동축 로터 시스템을 포함한다.  예

로서, 배터리, 연료 전지 또는 혼성 가스-전기 발전기를 포함하는 동력원이 모터에 전력을 공급하기 위해 제공

된다.  로터 시스템들로의, 그리고, 로터 시스템들 사이에서의 동력 전달은 주로 기계적 샤프트 대신 전기 배선

에 의해 달성된다.  생산성을 돕는 모듈식 구조가 설명된다.

예시적 실시예에서, 토크 튜브가 제공되어 비회전 관형 백본 내부에서 기계적 동력을 전달함으로써 모듈식 마스[0005]

트 구조를 생성하고, 이 모듈식 마스트 구조는 다수 유형의 비행체의 동축 로터 시스템을 지지하기 위해 사용될

수 있다.

예시적 실시예에서, 블레이드 피치 제어 시스템이 로터 블레이드들 사이에 배치된다.  고정식 비회전 본체 외피[0006]

또는 공기역학적 유선형 구조가 상부 로터와 하부 로터 사이에 제공됨으로써 피치 제어 시스템과 기체를 악천후

대해 보호하고 항공기의 공기역학적 항력을 감소시킨다.

예시적 실시예에서, 예로서, 원거리 위치로의 비행체의 전달을 용이하게 하도록 비행시 비행체로부터 분리될 수[0007]

있는 보조 파워팩이 제공된다.  다른 실시예에서, 파워팩은 폭발성 군수품, 디핑 소나(dipping sonar), 수중청

음기 또는 분리가능한 소노부이 모듈 같은 패이로드를 포함한다.  본 발명의 양태는 완전한 크기의 유인 헬리콥

터를 포함하는 다수의 헬리콥터에 적용될 수 있지만, 본 발명은 원격 조종 비행체(RPV) 또는 무인 항공기(UAV)

라 알려진 자율성 또는 무선 제어식 회전익 항공기에 대한 용례에 특히 매우 적합하다.

본  기술  분야의  숙련자는  현재  인지되는  최상의  본  발명을  수행하는  형태를  예시하는  예시적  실시예를[0008]

참고하여, 본 발명의 추가적 특징을 명백히 알 수 있을 것이다.  

도면의 간단한 설명

상세한 설명은 특히 첨부 도면을 참조한다.[0009]

도 1은 비회전 구조 중추부 또는 백본을 포함하고, 패이로드를 탑재하고 있는 기체에 결합된 한 쌍의 로터 시스

템과 안내 시스템을 포함하는 항공기를 도시하는 본 발명에 따른 회전익 비행체의 개략도이다.

도 2a는 수직 비행 모드에서 엇회전 동축 로터 시스템을 도시하는 본 발명에 따른 회전익 비행체의 사시도이다.

도 2b는 수평 비행 모드에서 고정익 부스터 모듈과 엇회전 동축 로터 시스템을 갖는 도 2a의 회전익 비행체의

사시도이다.

도 3은 전기 배선 및 부스터 섹션이 명료성을 위해 제거되어 있는 외부 기체 패널을 도시하는 도 2a의 회전익

비행체의 측면 입면도이다.

도 4는 엇회전 동축 로터 시스템과 전력원을 도시하는 도 2a의 비행체의 부분 파단 측면 입면도이다.

도 5는 엇회전 로터 시스템과 비행체의 상부 내부 섹션을 도시하는 도 2a의 비행체의 부분 파단 확대 사시도이

다.

도 6은 엇회전 동축 로터 시스템과 비행체의 하부 내부 섹션을 도시하는 도 2a의 비행체의 부분 파단 확대 사시

도이다.

도 7a는 다양한 지점에서 진입 및 진출하고 중공 내부를 통해 연장하는 전기 배선을 도시하는, 비행체의 구획들

사이의 도관으로서 사용되는 중공 내부 채널과 원형 단면을 갖는 코어 튜브 또는 백본의 사시도이다.

도 7b는 비행체의 구획들 사이의 도관으로서 사용될 수 있는 백본의 길이에 걸쳐 연장하는 외부 채널을 갖는 대

체로 원형 단면을 구비한 백본의 사시도이다.

도 8은 제1 링 장착부의 확대 사시도이다.

도 9는 부착된 연동장치와 기체 지지부를 도시하는 제2 링 장착부의 분해 사시도이다.

도 10은 엇회전 동축 로터 시스템을 도시하는 도 2a의 비행체의 중간 내부 구획의 부분 파단 확대 사시도이다.

도 11a는 가변 사이클릭 피치와 고정 콜렉티브 피치를 갖는 로터 블레이드를 구비한 로터 모듈의 분해 사시도이

다.

도 11b는 가변 사이클릭 및 가변 콜렉티브 피치를 갖는 로터 블레이드를 구비한 로터 모듈의 분해 사시도이다.
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도 12a 및 도 12b는 모터 장착부의 제1 측부 및 제2 측부의 사시도이다.

도 13a 및 도 13b는 로터 허브의 제1 측부 및 제2 측부의 사시도이다.

도 14는 로터 모듈을 도시하는 도 2b의 선 14-14을 따라 취한 단면도이다.

도 15는 로터 시스템으로부터 현수되는 코어 튜브와 도 2a의 엇회전 동축 로터 시스템의 측면 입면도이다.

도 16a 및 도 16b는 다수의 배터리를 포함하는 단일 동력 모듈의 분해 사시도이다.

도 17은 비행 구조로 연장된 하나의 날개부와 보관을 위해 접혀진 하나의 날개부를 도시하는 도 2b의 부스터 모

듈의 정투상도이다.

도 18은 회전익 비행체로부터 비행시 분리되는 부스터 모듈을 도시하는 정투상도이다.

도 19는 비행체의 저부 부분으로부터 현수된 딥핑 소나 또는 하이드로폰 조립체를 도시하는 회전익 비행체의 입

면도이다.

도 20a, 도 20b 및 도 20c는 회전익 비행체 아래의 지면 상으로의 비행체의 불시착 동안 비균등 길이 절첩형 블

레이드의 동작을 도시하는 회전익 비행체의 순서도들이다.

도 21a 및 도 21b는 보관을 위해 절첩된 비행체를 도시하는 회전익 비행체와 보관 튜브의 측면 입면도이다.

도 22는 예시적 목적을 위해 대양 상의 선박으로 도시되어 있는 원격 위치에 센서나 표식을 전달하는 본 발명에

따른 회전익 비행체의 사시도이다.

도 23은 중력 투하 폭탄의 후방부에서 보관을 위해 절첩된 회전익 비행체의 측면 입면도이다.

도 24는 중력 투하 폭탄이 목표를 타격한 이후 실시간 전투 피해 평가를 공격 부대에 제공하도록 목표 영역에서

로이터링하기 위해 수직 비행 모드로 전개된 회전익 비행체와 회전익 비행체를 벗어나는 중력 투하 폭탄을 도시

하는, 목표 부위 부근으로 중력 투하 폭탄의 후방으로부터 전개되는 회전익 비행체의 사시도이다.  

도 25a는 동력 및 신호 도관을 갖는 중앙 버스 구조, 안내 시스템 및 패이로드를 탑재하고 비회전 구조 중추부

또는 백본을 포함하는 기체에 결합된 한 쌍의 로터 시스템을 구비하는 항공기를 도시하는 다른 회전익 비행체의

개략도이다.

도 25b는 동력 및 신호 도관으로 중앙 데이터/동력 버스를 통해 통신하는 로터 시스템, 제어 시스템 및 동력 공

급부를 도시하는, 도 25a의 회전익 비행체의 개략도이다.

도 26은 동력 및 신호 도관을 갖는 중앙 버스 구조체, 안내 시스템 및 기체에 결합된 한 쌍의 로터 시스템을 구

비하는 본 발명에 따른 회전익 비행체의 다른 실시예의 개략도이다.

도 27은 상부 로터를 구동하기 위해 내부 토크 튜브를 포함하는 동축 마스트 모듈과 고속 병진 비행에 적합한

유선형 본체를 포함하는, 회전익 비행체를 도시하는 본 발명에 따른 회전익 비행체의 입면도이다.

도 28은 마스트 모듈 및 로터 제어 시스템을 드러내도록 본체 외피의 일부가 파단되어 있는 도 27의 회전익 비

행체의 입면도이다.

도 29는 내부 세부구조를 드러내도록 마스트 모듈과 로터 슈라우드의 일부가 파단되어 있는 도 28의 회전익 비

행체의 확대 측면 입면도이다.

도 30은 회전익 비행체를 도시하는 본 발명에 따른 회전익 비행체의 다른 실시예의 입면도이며, 이 회전익 비행

체는 고속 병진 비행에 적합한 유선형 본체와, 동축 마스트 모듈을 포함하고, 이 동축 마스트 모듈은 상부 로터

감속장치를 포함하며, 도 30은 마스트 모듈과 로터 제어 시스템을 드러내도록 유선형 본체에 포함된 본체 외피

의 일부가 파단되어 있는 상태를 도시하고 있다.

도 31은 내부 세부구조를 드러내도록 마스트 모듈과 로터 슈라우드의 일부가 파단되어 있는 도 29의 회전익 비

행체의 확대 입면도이다.

도 32는 도 28의 회전익 항공기의 마스트 튜브의 단면도이다.

도 33은 서보 모듈이 차등 위상 각도로 상부 및 하부 로터의 피치를 동시에 변경하기 위해 세 개의 Z-링크와 세

개의 서보 작동기를 포함한다는 것을 보여주는, 회전익 비행체에 포함된 서보 모듈의 확대 사시도이다.
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도 34는 차등 위상 각도로 스와시플레이트들을 작동시키도록 Z-링크에 의해 연결된 피치 제어기 스와시플레이트

를 보여주는 도 33의 서보 모듈에 포함된 두 개의 피치 제어기 스와시플레이트의 확대 사시도이다.

도 35는 약 90도의 스와시플레이트 위상 각도를 도시하는 도 34의 Z-링크 및 스와시플레이트의 평면도이다.

도 36은 도 33 및 도 34의 Z-링크 피치 제어 연동장치의 분해 조립도이다.

도 37은 상부 로터 위상 각도(채색 화살표) 및 하부 로터 위상 각도(비채색 화살표) 및 결과적 전체 로터 시스

템 위상 각도(조합된 채색 및 비채색 화살표)를 보여주는 본 발명에 따른 회전익 비행체의 평면도이다.

도 38은 단일 구동 모터, 두 개의 로터 및 추진기 프로펠러를 구비하는 항공기를 위해 구성된 본 발명에 따른

회전익 비행기 동력 및 제어 시스템의 측면 입면도이다.

도 39는 추진기 프로펠러를 위한 벨트 구동 시스템과 엇회전 로터를 위한 주 샤프트 스플리터 및 구동 기어의

세부사항을 도시하는, 도 38의 회전익항공기의 확대 사시도이다.

도 40은 토크 튜브와 전기 배선 또는 배관의 내부 통로를 갖도록 구성된 주 로터 마스트의 단부 사시도이다.

도 41은 6개 기계적 슬라이더 연동장치와 토크 튜브를 위한 내부 통로를 갖도록 구성된 주 로터 마스트의 단부

사시도이다.

도 42는 상부 및 하부 스와시플레이트에 연결되고 6개 내부 통로를 결합시키는 6개 슬라이더 연동장치와 도 41

의 주 로터 마스트를 포함하는 주 로터 마스트 조립체의 사시도이다.

도 43은 6개 내부 마스트 통로를 결합하는 6개 스와시플레이트 슬라이더 연동장치를 도시하는 도 42의 주 로터

마스트 조립체의 확대 단부 사시도이다.

도 44a는 하부 스와시플레이트를 제어하기 위해 하향 지향 종동 링크를 갖도록 구성된 슬라이더 연동장치의 사

시도이다.

도 44b는 상부 스와시플레이트를 제어하기 위해 상향 지향 종동 링크를 갖도록 구성된 슬라이더 연동장치의 확

대 사시도이다.

도 45는 명료성을 위해 상부 및 하부 로터 허브와 로터 블레이드가 제거되어 있는, 비회전 마스트 및 마스트에

결합된 6개 회전 서보 작동기를 구비하는 헬리콥터의 측면 사시도이다.

도 46은 6개 개별 연동장치를 구비하는 상부 및 하부 스와시플레이트에 연결되고 마스트에 결합된 6개 회전 서

보 작동기를 도시하는, 도 45의 비회전 주 로터 마스트 조립체의 확대 단부 사시도이다.

도 47은 항력을 감소시키기 위해 상부 및 하부 로터 블레이드 사이에 공기역학적 마스트 슈라우드를 지지하는

비회전 마스트를 고속 헬리콥터가 포함하는 것을 보여주는 본 발명에 따른 고속 헬리콥터의 사시도이다.

도 48은 비회전 마스트, 마스트 슈라우드, 6개 선형 서보 작동기 및 상부 및 하부 로터 블레이드 사이에서 마스

트에 의해 지지되는 안테나와 전자장치를 포함하는 기타 제어 시스템 구성요소를 드러내도록 일부가 파단되어

있는 도 47의 헬리콥터의 부분 확대 측면 사시도이다.

도 49는 상부 및 하부 로터 허브와, 사부 및 하부 구동 기어와 선형 서보 작동기를 보여주는 도 47의 헬리콥터

의 비회전 마스트 조립체의 부분 확대 사시도이다.

도 50은 전기 버스 인레이의 세부사항을 보여주도록 마스트 슬리브가 제거되어 있는 도 49에 도시된 마스트 조

립체의 중앙 비회전 마스트의 사시도이다.

도 51은 전기 버스 인레이(inlay)를 위한 외부 채널을 보여주고 마스트 내부의 토크 튜브를 보여주는 도 50의

선 A-A를 따라 취한 단면도이다.

도 52는 도 51의 전기 버스 인레이의 사시도이다.

도 53은 마스트 조립체 전방 영역을 감소시키도록 구성된 두 개의 스와시플레이트와 6개 교차 배치식 선형 서보

작동기를 구비하는 마스트 슬리브의 사시도이다.

도 54는 마스트 조립체의 전방 영역을 감소시키기 위한 스와시플레이트 아암 사이의 관계를 도시하는 도 53의

하부 스와시플레이트의 평면도이다.
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발명을 실시하기 위한 구체적인 내용

도 1에 개략적으로 제시된 바와 같이, 회전익 비행체(1)는 순차적으로 제1 모듈(2), 제1 및 제2 로터 시스템(3,[0010]

5), 동력 모듈(13, 14) 및 제2 모듈(15)을 포함하며, 이들은 공통 축(7)을 따라 연장하는 기체(40)에 이격 배치

된 관계로 결합되어 있다.  예시적으로, 기체(40)는 세장형 중앙 백본(40)이며, 중공 코어로 배열되거나 십자형

단면을 가질 수 있다.  동작시, 제1 로터(3)라고도 지칭되는 제1 로터 시스템(3)과 제2 로터(5)라고도 지칭되는

제2 로터 시스템(5)은 공통 축(7)을 중심으로 반대 방향으로 회전함으로써 방향(24)으로 추력을 지향시키고, 방

향(24')으로 양력을 생성하여 도 2a에 제시된 바와 같이 회전익 비행체(1)의 제어된 비행을 유발한다.  제1 모

듈(2)은 다양한 안내 시스템(50'), 전자장치(55) 또는 패이로드(15')를 포함하도록 구성된다.  제2 모듈(15)은

패이로드(15')를 포함하도록 구성되거나, 일부 실시예에서는 다양한 안내 시스템(50')과 전자장치 시스템(55')

을 포함하도록 구성된다.  패이로드(15')는 군수품, 방사선 센서, 화학 검출 센서, 생물학적 작용제 센서, 능동

및 수동 청취 장치, 비디오 센서, 보조 동력원 또는 다른 임무에 특정한 장비를 포함하지만 이에 한정되지는 않

는다.  따라서, 관심 영역으로부터 정보를 획득하기 위해 관심 영역으로 회전익 비행체(1)는 정찰, 관찰 또는

조사 감시 장비를 이동시키기 위한 수단을 제공한다.

도 1, 도 25a 및 도 25b에 제시된 바와 같이, 제1 로터 시스템(3)은 제1 모터(54), 제1 로터 블레이드(20) 및[0011]

제1 피치 제어기(56)를 포함한다.  예시적 실시예에서, 모터(54)는 예로서 도 4 내지 도 6에 도시된 바와 같은

전기 모터 또는 공통 축(7)을 중심으로 로터 블레이드(20)를 회전시키도록 동력을 제공하기 위한 다른 적절한

수단이다.  제1 로터 시스템(3) 및 제2 로터 시스템(5)은 구조 및 기능이 서로 유사하다.  제2 로터 시스템(5)

은 제2 모터(61), 제2 로터 블레이드(22) 및 제2 피치 제어기(57)를 포함한다.  예시적 실시예에서, 모터(61)는

예로서, 도 4 내지 도 6에 도시된 바와 같이 전기 모터이거나, 공통 축(7)을 중심으로 로터 블레이드(22)를 회

전시키기 위한 동력을 제공하는 다른 적절한 수단이다.  예시적으로, 전기 및 전자 구성요소가 전기 도관(173)

및 전기 도관(174)을 통해 연결 및 통신하며, 이들 전기 도관들은 각각 동력 및 신호 라인을 보유한다.  비록,

두 개의 로터 시스템을 갖는 회전익 비행체(1)가 예시되어 있지만, 회전익 비행체(1)는 성능 및 임무 요건이 지

정하는 바에 따라 두 개보다 많은 로터 시스템을 가질 수 있다.

도 1 및 도 3에 도시된 바와 같이, 기체(40)는 비회전식이며, 제1 모듈(2), 제1 및 제2 로터 시스템(3, 5), 동[0012]

력 모듈(13, 14) 및 제2 모듈(15)을 수용하도록 중앙 세장형 중공 백본을 형성한다.  예시적으로, 동력 모듈

(13, 14)은 제2 로터 시스템(5)과 제2 모듈(15) 사이에서 서로에 관해 나란히 배치되도록 위치된다.  기체(40)

가 중공이기 때문에, 동력 모듈(13, 14)은 중공 백본을 통해 모터(54, 61)에 전기적으로 연결될 수 있다.

예시적으로, 피치 제어기(56)는 제어기(55)로부터의 입력에 응답하여 로터 블레이드(20)의 사이클릭 피치를 변[0013]

화시키기 위해 전/후 서보(58)와 롤 서보(59)에 결합된 스와시플레이트(56')이다.  일부 실시예에서, 스와시플

레이트(56')는 로터 블레이드(20)의 피치를 총체적으로 변화시키기 위해 콜렉티브 서보(98)에 추가로 결합되어

있다.  마찬가지로, 피치 제어기(57)는 제어기(55)로부터의 입력에 응답하여 로터 블레이드(20)의 사이클릭 피

치를 변화시키기 위해 전/후 서보(58)와 롤 서보(59)에 결합된 스와시플레이트(57')이다.  일부 실시예에서, 스

와시플레이트(57')는  또한  로터  블레이드(20)의  피치를  총체적으로  변화시키도록  콜렉티브  서보(98)에

결합된다.  예시적 실시예에서, 제어기(55)는 예로서, 도 3에 도시된 명령 신호 제어기이거나, 원하는 전기 또

는 기계적 방향 신호를 서보(58, 59 또는 98) 및 모터(54, 61)에 제공하기 위한 다른 적절한 수단이다.

예시적으로, 회전익 비행체(1)는 항공기 피치(헬리콥터-스타일 전/후 사이클릭 입력) 또는 항공기 롤(헬리콥터[0014]

스타일 좌/우 사이클릭 입력) 제어를 위한 두 개의 서보(58, 59)를 갖는 고정 피치 로터 시스템을 갖는다.  도

1에 가상선으로 도시된 서보(98)는 콜렉티브 피치 제어가 바람직한 경우 유사하게 서보(58, 59)에 장착될 수 있

다.  고정 피치 로터 시스템을 갖는 실시예에서, 로터 시스템(3, 5)은 피치 링크(119)에 의해 스와시플레이트

(56', 57')에 연결된다.  서보(58, 59)는 피치 링크(125, 126)에 의해 스와시플레이트(56', 57')에 연결된다.

본 발명의 특징은 회전익 비행체(1)가 하나 또는 두 개 정도로 소수의 사이클릭 서보 작동기(서보(58, 59))로

비행할 수 있다는 것이다.  "단일 서보" 비행 모드에서, 모터(54, 61)의 차등 토크가 요오 배향을 제어하고, 서

보(58)는 전향 및 후향 비행을 제어한다.  단 하나의 사이클릭 서보로, 비행체(1)라고도 지칭되는 회전익 비행

체(1)는 단지 러더와 엘리베이터 제어만을 갖는 항공기와 매우 유사하게 비행할 수 있다.  예시적 "2개 서보"

비행 모드에서, 서보(58, 59)가 전/후 항공기 피치 및 좌/우 항공기 롤 제어를 제공하고, 모터(54, 61)의 차등

토크가 요오 제어를 제공한다.

동작시, 로터 허브(101)는 반대 방향으로 회전한다.  서보(58, 59)는 스와시플레이트(56')와 스와시플레이트[0015]

(57')를 동시에 경사지게 하기 위해 온보드 비행 제어 전자장치에 의해 제어되며, 스와시플레이트들(56', 57')
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은 이때 항공기 피치 방향(170) 및 항공기 롤 방향(171) 중 하나로 비행체(1)를 경사지게 하기 위해 회전 로터

블레이드(20)의 블레이드 피치 각도를 주기적으로 변경한다.  콜렉티브 피치를 갖는 다른 실시예에서(도 11b 참

조), 콜렉티브 서보(98) 및 제3 피치 링크(미도시)가 제공되어 공통 축(7)을 따라 스와시플레이트(56', 57')의

축방향 위치를 변화시키고 전자 콜렉티브-사이클릭 피치 믹싱(Collective-Cyclic Pitch Mixing; CCPM)을 사용

하여 로터 블레이드(20, 22)의 콜렉티브 피치를 변화시킨다.  콜렉티브-사이클릭 피치 믹싱 서보(58, 59, 98)는

사이클릭 피치를 변화시키기 위해 일체로 스와시플레이트들(56', 57')을 경사지게 하고, 콜렉티브 피치를 변경

하기 위해 공통 축(7)을 따라 일체로 축방향으로 스와시플레이트(56', 57')를 이동시킨다.

예시적 실시예는 수직 비행 구성으로 있는 동안 요오(기수방향) 제어를 위해 모터 속도 편차를 사용한다.  일반[0016]

적으로, 동축 헬리콥터는 비행시 요오 운동을 제어하기 위해 가변 블레이드 피치 및 차등 블레이드 각도를 사용

한다.  본 발명에서, 모터(54, 61)를 비행체(1)의 고정된 본체에 대해 서로 다른 속도로 동작시킴으로써 생성된

차등 토크는 요오 힘을 생성하여 요오 운동(즉, 공통 축(7)을 중심으로 한 회전)을 안정화 및 제어한다.  이러

한 방법에서, 모터(54)의 토크(그리고, 결국, 속도)는 수직 공통 축(7)을 중심으로 한 회전익 비행체(1)의 요오

운동에 응답하여 증가 또는 감소된다.  제2 모터(61)의 토크(속도)는 회전익 비행체(1)가 자세를 얻지도 잃지도

않도록 일정한 양력을 유지하기 위해 제1 모터(54)의 토크(속도)에 대치하여 제어기(55) 내에 포함된 온보드 컴

퓨터 시스템에 의해 자동으로 조절된다.

로터 블레이드(20, 22)는 회전익 항공기(1)라고도 지칭되는 회전익 비행체(1)에 결합되고 로터 허브(101)에 의[0017]

해 회전하도록 지지된다.  또한, 로터 허브(101)는 도 11a에 가장 잘 도시된 바와 같이 피봇식 이동이 가능하도

록  내부  요크(108)에  결합된다.   피봇  액슬(109)은  로터  허브(101)를  통해  연장하고  요크(108)에  의해

수용된다.  요크(108)는 공통 축(7)을 중심으로 회전하도록 로터 허브(101)에 한 쌍의 로터 블레이드를 결합하

도록 구성된다.  요크(108)는 또한 한 쌍의 피치 링크(119)의 제1 단부에 결합된다.  각 피치 링크(119)는 추가

로 제2 단부 상에서 스와시플레이트(56' 또는 57')의 주연 에지에 결합된다.  따라서, 요크(118)는 서보(58, 59

또는 98)로부터의 선형 운동 입력에 응답하여 스와시플레이트(56', 57')의 주연 에지로부터의 입력에 의해 피봇

된다.  요크(118)의 이러한 피봇 운동은 순차적으로 각 로터 블레이드(20, 22)가 대응적으로 피봇하게 하며, 따

라서, 로터 블레이드(20, 22)의 로터 블레이드 피치를 증가 또는 감소시킨다.

도 2a 및 도 2b에 제시된 바와 같이, 회전익 비행체(1)는 공통 축(7)을 따라 이격 배치된 관계로 배열된 상부[0018]

구획(2'), 제1 및 제2 로터(3, 5), 중간 구획(4), 하부 구획(6), 제1 및 제2 동력 모듈(13, 14) 및 패이로드

(15')를 포함한다.  도 2a 내지 도 4를 이제 참조하면, 비행체(1)의 상부 구획(2') 및 중간 구획(4) 내의 내부

기계적 및 전기적 구성요소는 박벽 상부 본체 외피(10) 및 중간 본체 외피(11)에 의해 각각 둘러싸여진다.  하

부 본체 외피(12)는 하부 구획(6)의 일부를 덮지만, 하부 구획(6) 전부를 덮도록 연장될 수 없다.  본 발명의

특징은 본체 외피(10, 11)가 폴리카보네이트 또는 ABS 같은 플라스틱 재료로부터 블로우 성형되고, 백본(40)과

연계하여, 회전익 항공기의 구조를 형성하며, 이러한 회전익 항공기의 구조는 중앙 강도 구성요소 및 박벽 덮개

구성요소 양자 모두를 가지며, 이들은 모두 강성적이고, 강인하며 제조가 용이하다.

도 3에 도시된 바와 같이, 본 발명에 따른 회전익 항공기(1)는 로터 시스템을 가지고, 이 로터 시스템은 기어[0019]

(106, 107)(도 11) 같은 구동 트레인에 의해 로터 블레이드(20)에 작동식으로 연결된 모터(54)를 포함한다.  스

와시플레이트(56')(도 10) 같은 피치 제어부가 로터 블레이드(20)에 작동식으로 연결되어 피치 링크(125, 126)

(도 10) 같은 연동장치를 통해 서보(58, 59)(도 3) 같은 서보 작동기로부터의 출력에 응답하여 로터 블레이드

(20)의 사이클릭 및/또는 콜렉티브 피치를 변화시킨다.  동력 모듈(13) 내의 배터리(미도시)로부터의 전기나 저

장 탱크(미도시)로부터의 연료 같은 동력은 동력 도관을 통해 로터 시스템을 가로질러 유동하고, 제어기(55),

모터(54) 및 서보(58, 59)를 동작시키기 위한 동력을 제공한다.  제어기(55)로부터의 제어 신호는 신호 도관을

따라 유동하고, 모터(54)의 속도 및 서보(58, 59)의 위치설정 출력을 조절한다.  동력 도관 및 신호 도관은 비

행체(1)의 구조 중추부 또는 백본(40)(도 7a, 도 7b 및 도 15)에 형성된 내부 공간(96)이라고도 지칭되는 채널

(96)을 통해 로터 블레이드(20)의 유입유동 측부와 유출유동 측부 사이에서 안내된다.

하버링 비행시, 제1 로터(3) 및 제2 로터(5)는 공통 축(7)을 중심으로 반대 방향으로 회전함으로써 도 2a에 제[0020]

시된 바와 같이 공기를 방향(24)로 하방으로 밀어내고, 비행체(1)를 상방 방향으로 부양한다.  제1 로터(3)는

방향(21)으로 회전하도록 구성된 로터 블레이드(20)를 가지고, 제2 로터(5)는 공통 축(7)을 중심으로 방향(23)

으로 회전하도록 구성된 로터 블레이드(22)를 갖는다.  제1 로터 블레이드(20) 및 제2 로터 블레이드(22)가 사

이클릭 피치 제어부를 장비하고 있기 때문에, 비행체(1)는 방향(25)으로의 방향 비행을 위해 구성되며, 여기서,

공통 축(7)은 실질적으로 수직으로 배향된다.
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이제, 도 2b를 참조하면, 본 발명에 의해 고려되는 제2 실시예가 도시되어 있으며, 이는 부스터 인터페이스(9)[0021]

에서 하부 구획(6)에 부착된 부스터 모듈(8)을 구비하고 있다.  부스터 모듈(8)은 비행체(1)에 탑재된 동력 모

듈(13, 14)에 포함된 내부 동력원을 증대시키기 위해 보조 동력원(미도시)을 포함한다.  예시적으로, 보조 동력

원(미도시) 및 동력 모듈(13, 14)은 전기 배터리(13, 14)이다.  부스터 모듈(8)은 공통 축(7)이 실질적으로 수

평으로 배향되는, 방향(18)으로의 방향 비행시 비행체(1)를 위한 추가적 양력을 제공하도록 좌측 및 우측 날개

부(16, 17)를 포함한다.

기체(40)는 회전익 비행체(1)의 구조적 백본을 형성하고, 일반적으로 도 4에 가장 잘 도시된 바와 같이 상부 구[0022]

획(2')으로부터 하부 구획(6)까지 수직으로 회전익 비행체(1)의 중심을 통해 연장한다.  예시적으로, 기체(40)

는 중공 내부 채널(96)(도 7a)을 갖는 비회전 코어 튜브이거나, 외부 채널(도 7b)을 갖는 십자형 비임(97)이다.

제1 및 제2 로터 모듈(3, 5)이라고도 지칭되는 제1 및 제2 로터 시스템(3, 5), 상부 구획(2') 내의 모든 구성요

소, 중간 구획(4) 및 하부 구획(6)이 기체(40)에 결합된다.  이제, 도 7a를 참조하면, 비회전 중공 코어 튜브

(40)라고도 지칭되는 세장형 중앙 백본(40)은 추가로 전기 배선(45), 배관(미도시) 및 회전익 비행체(1)의 상부

구획(2'), 중간 구획(4) 및 하부 구획(6)의 구성요소들 사이를 통과하는 기계적 연동장치(미도시)를 위한 도관

으로서 작용한다.  전기 배선(45), 배관 및 연동장치를 위한 진입 및 진출 지점으로서 종방향 슬롯(46, 47)이

제공된다.  비회전 중공 코어 튜브(40) 및 십자형 비임이 단일체이고, 본체 구획들(2, 4, 6) 사이에서 연속적이

기 때문에, 비행체(1)의 강성 및 및 경량의 구조 특성이 증진된다.  예시적으로, 비회전 중공 코어 튜브(40) 및

십자형 비임(97)은 바람직하게는 약 0.5 in(13 mm)의 외경(코어 튜브(40)) 또는 폭 치수(십자형 비임)와, 약

0.03 in(0.76 mm)과 약 0.05 in(1.3 mm) 사이의 벽 두께를 갖는 권선되거나 인발(pultruded) 된 탄소 흑연 섬

유, 유리섬유, 또는 알루미늄 합금 번호 7075(또는 유사품)로 이루어지는 것이 바람직하다.

도 3에 가장 잘 도시된 바와 같이, 3개 본체 구획을 갖는 회전익 비행체(1)가 배열된다.  수평 센서/안정화기[0023]

(50), 전자 자이로 안정화기(51), 코어 튜브(40)의 상부 단부에 결합된 자이로 장착 테이블(52), 제1 모터 속도

제어기(53), 제1 모터(54), 라디오 수신기 및 제어기(55)를 구비하는 상부 구획(2')이 배열된다.  중간 구획

(4)은 제1 스와시플레이트(56'), 제2 스와시플레이트(57'), 전후 사이클릭 서보(58) 및 롤 사이클릭 서보(59)를

포함한다.  하부 구획(6)은 제2 모터 속도 제어기(60), 제2 모터(61), 라디오 배터리(62), 제1 및 제2 동력 모

듈(13, 14) 및 패이로드 모듈(15)을 포함한다.

예시된 실시예에서, 수평 센서/안정화기(50)는 FMA company의 "FS8 Copilot" 모델이고, 전자 자이로 안정화기[0024]

(51)는  JR  company의  "G500"  모델  실리콘  링  자이로이며,  모터(54,  61)는  Hacker  company의  "B2041S"

모델이고,  모터  속도  제어기(53,  60)는  컴퓨터  기반  디지털  프로그램형  속도  제어기인  Castle  Creations

company의 "Pegasus 35" 모델이다.  또한, 회전익 비행체(1)는 상부 구획(2')에 결합되도록 배열된 GPS 수신기/

제어기와 원격측정 시스템(미도시)을 수용하도록 구성된다.

회전익  비행체(1)의  내부  구성요소는  도  8에  도시된  바와  같이  링  장착부(70)에  의해  코어  튜브(40)에[0025]

결합된다.  링 장착부(70)는 코어 튜브(40)의 환형 외부 표면에 부합되는 환형 내부 부분(71)을 포함한다.  링

장착부(70)는 회전익 비행체(1)의 기계적, 전기적 및 기타 내부 구성요소를 보유하도록 구성된 플랜지(75, 76,

77)를 갖는 반경방향 연장 장착 아암(72, 73, 74)을 포함한다.  링 장착부(70)는 플랜지(75)에 모터(54)를 지지

하고, 플랜지(76)에 모터 속도 제어기(53)를 지지하고, 플랜지(77) 상에 라디오 수신기(55")를 지지하도록 배열

된다.  비행체(1)의 내부 구성요소는 예로서 다양한 체결구(개구(78)를 통한 나일론 타이 같은)나 접착제를 사

용하여 장착 플랜지에 결합된다.  환형 부분(71)은 링 장착부(70)가 비회전 중공 코어 튜브(40)를 따라 축방향

으로 활주하거나 회전하는 것을 방지하기 위해 비회전 중공 코어 튜브(40)에 링 장착부(70)를 로킹하기 위한 수

단을 제공한다.  비회전 중공 코어 튜브(40)에 링 장착부(70)를 로킹하기 위한 수단은 다양한 접착제나 고정 스

크류 수용부(79)에 의해 수용되는 체결구(미도시)를 포함한다.  도 9에 도시된 바와 같이 제2 링 장착부(80)는

환형 링(63), 아암(82, 83) 및 축방향 포스트(84, 85)를 포함하고, 이 축방향 포스트(84, 85)는 본체 스탠드오

프(86, 87, 88), 스와시플레이트 회전 방지 아암(90, 91) 및 스와시플레이트 링크(92, 93)를 지지하기 위한 것

이다.

서보 모듈(81)은 피치 서보(58), 롤 서보(59) 및 유니버셜 본체 스탠드오프(86, 87)(본 명세서에 참조로 통합된[0026]

Arlton의 미국 가특허 출원 제60/525,585호에 기재된 바와 같이)를 지지하는 링 장착부(80)를 포함하며, 상기

유니버셜 본체 스탠드오프는 예로서 도 10에 도시된 바와 같이 중간 본체 외피(11)를 지지한다.  도 3, 도 4,

도 5, 도 6, 도 9, 도 10 및 도 15에 제시된 바와 같이, 본체 스탠드오프(86, 87, 88)는 링 장착부(80)에 고정

된다.  본체 스탠드오프(86, 87, 88)의 관통 구멍(263)은 링 장착부(80) 및 중간 본체 외피(11)에 본체 스탠드

오프(86, 87, 88)를 고정하기 위한 볼트 및 로드(미도시) 같은 다수 유형의 상용 체결구를 수용한다.  서보(58,
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59) 및 스와시플레이트(56', 57')를 위한 덮개 및 공기역학적 유선구조를 제공하기 위해 중간 본체 외피(11)가

일반적으로 본체 스탠드오프(86, 87, 88)에 고정된다.  링 장착부(70, 80)는 회전익 비행체(1)의 다수의 구조

특징부를 통합 및 지지하도록 배열된다.  링 장착부(70, 80)는 회전익 비행체(1)의 조립을 보조하며, 그 이유는

링 장착부(70, 80)와 연계된 내부 구성요소가 하위조립체로서 사전조립될 수 있고, 그후, 추후에 다른 모듈과

함께 최종 제조 단계에서 비회전 중공 코어 튜브(40)에 조립될 수 있기 때문이다.

이제, 도 11a, 도 12a, 도 12b, 도 13a, 도 13b 및 도 14를 참조하면, 로터 모듈(3)이라고도 지칭되는 로터 시[0027]

스템(3)은 로터 장착부(100), 내부 기어(107)를 갖는 로터 허브(101), 제1 및 제2 볼 베어링(102, 103), 베어

링(102,  103)  사이에서 연장하는 샤프트(101A),  링 클립(104),  모터(54),  유성 기어박스(105),  피니언 기어

(106), 블레이드 요크(108), 피봇 액슬(109), 액슬 단부 캡(110), 토션 스프링(111) 및 로터 블레이드(20)를

포함한다.  모터 장착부(122)는 로터 장착부(100)에 모터(54)를 결합하도록 기어 박스(105)를 수용한다.  조립

시, 베어링(102, 103)은 로터 장착부(100)로부터 연장하는 돌기(112) 상의 슬롯(99)에 결합하는 링 클립(104)에

의해 유지된다.  로터 블레이드(20)는 액슬(109)에 형성된 개구(114) 및 캡(110)을 통해 연장하는 핀(113)에 의

해 제 위치에 보유된다.  액슬(109)은 다른 핀(미도시)에 의해 보유될 때 로터 허브(101)에 형성된 베어링 개구

(117)를 통해 요크(108) 내의 개구(94) 내로 통과한다.  피치 링크(119)는 요크(108)를 스와시플레이트(56')에

결합한다.

도 11b에 도시된 바와 같이, 사이클 및 콜렉티브 피치 양자 모두가 가능한 로터 블레이드를 지지하도록 구성된[0028]

로터 모듈은 콜렉티브 로터 허브(201)를 포함하고, 이 콜렉티브 로터 허브는 로터 허브(101)와 유사하며 체결구

(212)에 의해 허브(201)의 내부 표면에 형성된 돌기(214)에 결합되는 콜렉티브 요크 프레임(208)을 수용한다.

콜렉티브 요크 프레임(208)은 스러스트 베어링(203)을 통해 작용하는 로터 블레이드(20)에 의해 생성된 반경방

향 비행 부하를 지지한다.  피치 링크(119)는 피치 아암(210)을 스와시플레이트(56')에 결합한다.

예시적으로, 유성 기어박스(105)는 약 4:1의 감속비를 갖는다.  모터(54) 상의 피니언 기어는 9개 치형부를 가[0029]

지며, 로터 허브(101) 상의 내부 기어(107)와 결합하고, 이 내부 기어는 60개 치형부를 가지고, 그래서, 로터

모듈(3)의 총 감속비는 약 26.7:1(즉, 로터 허브(101)의 각 회전마다 모터(54)의 출력 샤프트가 26.7회 회전)이

다.  이 감속비는 고전압 및 고속으로 구동되는 고효율 전기 모터의 사용을 조장한다.  

예시적으로, 모터(54)는 브러시리스 모터이다.  특히, 비행 시간이 짧고 경제성이 고려 대상인(예로서, 단거리[0030]

일회용 군수품) 일부 용례에서, 몇몇 저가 브러시형 모터(즉, 탄소 브러시와 회전 정류자를 갖는 모터)가 로터

허브(101)를 회전시키기 위해 하나의 고비용 브러시리스 모터(54) 대신 사용될 수 있다.  이런 경우에, 로터 허

브(101)를 구동하기 위해 하나의 모터(54)를 구비하는 로터 모듈(3)이 도시되어 있지만, 단 하나의 모터 대신

로터 허브(101)를 구동하기 위해 로터 장착부(100)의 원주 둘레에 다수의 모터를 포함하는 것도 본 발명의 범주

내에 있다.  또한, 로터 허브(101) 자체가 모터로서 작용하도록 와이어 코일 및 자석을 구비하도록 구성될 수

있고, 그래서, 공통 축(7)을 중심으로 로터 허브(101)를 구동하기 위해 어떠한 별개의 모터도 필요하지 않는 것

도 고려된다.

도시된 실시예의 로터 블레이드(20)는 폴리카보네이트 플라스틱 재료로 사출 성형되고, 본 명세서에 참조로 통[0031]

합되어 있는 Arlton의 미국 특허 제5,879,131호에 개시된 유형으로 이루어진다.  로터 블레이드(20)는 토션 스

프링(111) 상의 탭(121)이 피치 액슬(109)과 접촉하여 추가적 플랩핑을 저지하기 이전에 플랩핑 축(120)을 중심

으로 약 6도 상방 및 하방으로 자유롭게 플랩핑한다.  이는 로터 블레이드(20)가 약 +/- 6도로 비행중에 자유롭

게 플랩 업 및 플랩 다운할 수 있으며, 비상 착륙 동안 또는 보관을 위해 상향 90도 및 하향 90도 절첩될 수 있

다는 것을 의미한다.

도면에 도시된 실시예에서, 로터 장착부(100)는 폴리카보네이트나 나일론 같은 열가소성 재료로 단일 부재로 사[0032]

출 성형된다.  로터 허브(101)는 나일론이나 아세탈 같은 열가소성 재료로 단일 부재로 사출 성형된다.  로터

블레이드(20)는 비행시 공통 축(7)과 일치하는 전형적인 동축 샤프트 대신에 로터 허브(101)(이는 비행체(1)의

외부 본체 외피의 일부를 형성함)에 의해 지지된다.  이는 로터 지지 베어링(102, 103)을 로터 블레이드(20)에

매우 근접하게 배치시키고, 다른 기계적 또는 전기적 구성요소를 위한 회전익 비행체(1)의 중앙 본체 부분 내의

공간을 제거한다.  고정 피치 로터 시스템(도면에 도시됨)에서, 회전 블레이드(20)에 의해 생성된 반경방향 비

행력은 내부 요크(108)에 의해 지지되며, 이 내부 요크는 두 개의 로터 블레이드(20)를 연결하고 내부 개구를

포함하며, 이 내부 개구는 코어 튜브(40)를 둘러싸고 코어 튜브(40)를 우회하며, 따라서, 어떠한 특수한 스러스

트 베어링도 요구되지 않는다.

이제, 도 15를 참조하면, 본 발명에 따른 동축 로터 시스템은 코어 튜브(40), 두 개의 로터 시스템(3, 5), 두[0033]
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개의 스와시플레이트(56', 57') 및 하나의 서보 모듈(81)을 포함하고, 이들은 서보 모듈(81) 둘레에 경면 대칭

으로 비회전 중공 코어 튜브(40)에 결합되어 있다.  두 개의 로터를 갖는 동축 로터 시스템이 개시되어 있지만,

회전익 비행체(1)는 추가적 추력 또는 동작 기능을 위해 비회전 중공 코어 튜브(40)의 길이를 따라 이격 배치된

추가적 로터 시스템(미도시)을 구비할 수 있다.

예시된 실시예에서, 회전익 비행체(1)는 고정 피치 로터 시스템을 구비하며, 이 고정 피치 로터 시스템은 항공[0034]

기 피치(전후 사이클릭) 및 항공기 롤(좌우 사이클릭) 제어를 위해 단지 두 개의 서보(58, 59)를 필요로 한다.

제3 콜렉티브 서보(98)는 예로서 콜렉티브 피치 제어가 바람직한 경우 중간 구획(4)에 유사한 형태로 장착될 수

있다.

로터 시스템(3, 5)은 피치 링크(119)에 의해 스와시플레이트(56', 57')에 연결된다.  서보(58, 59)는 피치 링크[0035]

(125, 126)에 의해 스와시플레이트(56', 57')에 연결된다.  동작시, 로터 허브(101)는 반대 방향으로 회전한다.

서보(58, 59)는 스와시플레이트(56') 및 스와시플레이트(57')를 동시에 경사지게 하도록 온보드 비행 제어 전자

장치(55')에 의해 제어되며, 이 스와시플레이트들(56', 57')은 그후 항공기 롤 방향 및 항공기 피치 방향 중 하

나로 비행체(1)를 경사지게 하기 위해 회전 로터 블레이드(20)의 블레이드 피치 각도를 주기적으로 변경한다.

콜렉티브 피치를 갖는 다른 실시예에서(도 11b 참조), 제3 서보 및 제3 피치 링크(미도시)가 제공되어 공통 축

(7)을 따라 스와시플레이트(56', 57')의 축방향 위치를 변화시키고 전자 콜렉티브-사이클릭 피치 믹싱(CCPM)을

사용하여 로터 블레이드(20, 22)의 콜렉티브 피치를 변화시킨다.  로터 시스템(3, 5) 사이에 배치되도록 위치되

고, 이 방식으로 동축 로터 시스템을 제어하도록 스와시플레이트(56', 57')를 연동장치와 직접적으로 결합 제어

하는 서보의 사용은 본 발명의 특징이다.

본 발명의 예시적 실시예는 로터 블레이드(20, 22) 위 및 아래에 배치되도록 위치된 모터(54, 61)를 포함하며[0036]

(도 25a 참조), 로터 시스템(3, 5) 사이의 동력 전달은 기계적 샤프트 대신 전기 배선(45)을 통해 달성됨으로써

기계적 복잡성과 중량을 감소시킨다.  다른 실시예(도 26 참조)에서, 모터(54, 61)는 로터 블레이드(20, 22) 사

이에 배치되도록 위치되고, 서보 작동기(58, 59)는 로터 블레이드(20, 22)를 그 사이에 배치하도록 이격 배치된

관계로 배치되게 위치된다(도 26 참조).  로터 시스템(3, 5)의 동력 및 제어는 본질적으로 완전히 전기적이기

때문에, 회전익 비행체(1)의 전체 제어 시스템은 기계적 연동장치나 유압 증폭 없이 디지털 컴퓨터와 고상 전자

장치에 의해 전기적으로 작동될 수 있다.  도 25a에 도시된 바와 같이 모터(54, 61)의 배치는 로터 블레이드

(20, 22) 사이의 동심 회전 샤프트에 대한 필요성을 제거하고, 양 스와시플레이트(56'(제1 피치 제어기(56)에

포함됨), 57'(제2 피치 제어기(57)에 포함됨))를 직접적으로 구동하도록 서보(58, 59)를 위치시킨다.

본 발명의 특징은 비행체(1)가 하나 또는 2개 정도로 소수의 사이클릭 서보 작동기(서보(58, 59))로 비행할 수[0037]

있다는 점이다.  단일 서보 비행 모드에서, 모터(54, 61)의 차등 토크가 요오 배향을 제어하고, 서보(58)는 전

향 및 후향 비행을 제어한다.  단 하나의 사이클릭 서보에 의해, 비행체(1)는 러더와 엘리베이터 제어부만을 갖

는 항공기와 매우 유사하게 비행할 수 있다.  2개 서보 비행 모드에서, 도면에 예시된 바와 같이, 서보(58, 5

9)는 전/후 항공기 피치와 좌/우 항공기 롤 제어를 제공하며, 모터(54, 61)의 차등 토크는 요오 제어를 제공한

다.

본 발명의 다른 실시예에서, 비행시 모터(54, 61)를 구동하기 위한 동력은 리튬 폴리머 또는 리튬 이온 배터리[0038]

나 연료 전지 같은 고용량 전기 배터리(130)에 의해 제공된다.  이제, 도 16a 및 도 16b를 참조하면, 전력 모듈

(13)은 비회전 중공 코어 튜브(40) 둘레에 육각 패턴으로 배열되고 약 21.6 볼트의 전위를 생성하도록 직렬로

결선된 6개 재충전 리튬 이온 배터리(130)를 구비한다.  배터리 링 장착부(131)는 배터리(130)를 보유하기 위한

플랜지(133)와 비회전 중공 코어 튜브(40)를 수용하기 위한 중앙 개구(링)(132)를 포함하도록 형성된다.  동력

모듈(13)로부터의 전기 배선(45)은 개구(47)(도 7a 참조)에서 비회전 중공 코어 튜브(40)에 진입하고, 비회전

중공 코어 튜브(40)를 통해 모터 속도 제어기(53, 60)로 진행된다.

도 25a에 도시된 바와 같이, 비행 동안 추가적 에너지 용량을 위해 다수의 동력 모듈(13, 14)이 제공되며, 이들[0039]

은 예시적으로, 모터(54, 61)에 가용한 전류를 증가시키기 위해 병렬로 결선된다.  회전익 비행체(1)의 비행 시

간은 비행시 탑재되는 동력 모듈(13, 14)의 수를 조절함으로써 조절될 수 있다.

여분의 로킹 링(또는 어떠한 반경방향 아암도 구비하지 않는 링 장착부)(135)가 동력 모듈(13, 14) 위 및 아래[0040]

에 제공됨으로써 예로서 도 4에 도시된 바와 같이 비회전 중공 코어 튜브(40)에 동력 모듈(13, 14)을 결합하는

것을 돕는다.  동력 모듈(13, 14)이 비행체(1)의 다른 구성요소에 비해 상대적으로 무겁기 때문에, 회전익 비행

체(1)의 비상 착륙 동안 동력 모듈(13, 14)이 비회전 중공 코어 튜브(40)를 따라 미끄러지는 것을 로킹 링(13

5)이 방지한다.  본 발명의 특징은 회전익 비행체(1)가 모듈로 제조 및 조립되기에 매우 적합하다는 점이다.
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로터, 날개부, 제어부, 동력, 부스터, 전자장치 및 패이로드 모듈은 개별적으로 제조되고, 코어 튜브(40) 상으

로 밀어넣어진다.  코어 튜브(40)의 개구(46, 47)를 통과하는 연결부의 전기적 커넥터는 정비 및 수리를 위한

비행체(1)의 조립 및 분리를 돕도록 코어 튜브(40)의 표면과 일치되게 장착된다.  

에너지 밀도 및 동력 밀도는 UAV 설계에 고려사항이며, 전체 항공기에 적용될 수 있다.  에너지 밀도 및 동력[0041]

밀도가 더 높은 항공기는 낮은 밀도를 갖는 항공기에 비해 더 양호한 전체 성능을 갖는다.  일반적으로, 에너지

밀도 및 동력 밀도는 단위 중량당 가용 에너지 및 동력의 양으로서 정의된다.  예로서, 연료 또는 전기 배터리

의 에너지 밀도("비에너지(specific energy)"라고도 알려져 있음)는 연료 또는 배터리의 단위 치수에 포함된 에

너지의 양(예로서, Nm/Kg 또는 ft-lbs/slug로 측정됨)에 대응한다.  

화학(액체) 연료는 전기 배터리보다 높은 에너지 밀도를 갖는 경향이 있다.  전기 배터리 동력에 비한 액체연료[0042]

동력의 한 가지 추가적 특성은 연료를 태우기 때문에 액체 연료 항공기의 중량이 비행 과정에 걸쳐 감소(60% 만

큼)한다는 점이다.  현재, 액체 연료 항공기가 비행함에 따라, 액체 연료 항공기의 에너지 밀도(즉, 항공기의

단위 중량당 가용 에너지)는 느리게 감소하고, 동력 밀도(단위 중량당 가용 동력)는 증가한다.  이는 액체 연료

항공기의 성능이 실제로 비행의 종점 부근에서 증가한다는 것을 의미한다.

대조적으로, 전기 동력식 항공기의 전체 동력 밀도는 비행 전반에 걸쳐 일정하며, 그 이유는 배터리의 최대 출[0043]

력 전력이 거의 일정하고, 배터리는 방전시 중량이 소실되지 않기 때문이다.  또한, 전체 가용 에너지가 감소하

기 때문에 에너지 밀도는 급속히 감소한다.  본 발명에서 에너지 및 동력 밀도를 개선시키기 위해, 보조 전기

부스터 또는 동력 모듈(8)이 제공되며, 이들은 그 에너지 공급량이 소진된 이후 비행 중에 버려질 수 있다.  따

라서, 부스터 모듈(8)은 부스터 모듈(8)을 회전익 비행체(1)에 보유하기 위한 기구로 공통 축(7) 둘레에 조립된

추가적 배터리 모듈(미도시)을 포함한다.

다른 실시예에서, 부스터 모듈(8)은 화학 연료에 포함된 화학 에너지를 전기 에너지로 변환하기 위해 발전기(미[0044]

도시)를 구동하는 내연 기관(도시되지 않은 디젤 엔진 같은)을 포함한다.  본 발명에서 고려되는 다른 실시예에

서, 터보-발전기 시스템(미도시)이 사용되어 전기 에너지를 생성할 수 있다.  이런 가스-발전기를 포함하는 부

스터 모듈(8)의 고려사항은 모듈, 연료 시스템 및 엔진의 전체 중량이 최초 비행 위상의 종점에서 버려짐으로써

비교적 낮은 중량의 회전익 비행체(1)를 남겨 2차 비행 위상을 완료할 수 있다는 것이다.

예시적 실시예에서, 부스터 모듈(8)은 회전익 비행체(1)의 수평 비행 모드에서 양력을 증가시키기 위해 절첩가[0045]

능한 날개부(16, 17)를 포함한다.  도 17에 도시된 바와 같이, 날개부(17)는 축약적 보관을 위해 절첩 축(140)

을 중심으로 절첩된다.  날개부(16, 17)는 그 "1/4 시위" 위치를 부근에서 피봇 샤프트(미도시)에 부착된다.

공통 축(7)에 수직으로 피봇 샤프트가 강성적으로 보유된 상태로 비행을 위해 전개될 때(또한 도 2 참조), 날개

부(16)는 그 자체의 최상의 받음각을 찾도록 피봇축(143)을 중심으로 자유롭게 피봇한다.  날개부(16, 17)가 비

행중에 그 소유의 피봇 축을 중심으로 자유 회전하기 때문에, 날개부(16, 17) 같은 종속물은 때때로 "자유 날개

부"라 지칭된다.  자유 날개부인 날개부(16, 17)는 자동으로 유입 공기유동에 맞도록 피치를 변경할 수 있은 그

기능으로 인해 광범위한 속도 범위에 걸쳐 효율적으로 동작할 수 있다.  이런 자유 날개부를 회전익 UAV에 적용

하는 것은 본 발명의 특징이다.

고속 수평 비행시, 공통 축(7)은 로터 모듈(3, 5)과 실질적으로 수평으로 배향되어 함께 단일 엇회전 프로펠러[0046]

와 유사하게 작용함으로써 회전익 비행체(1)를 수평 방향(18)으로 견인한다.  날개부(16, 17)는 하부 구획(6)과

부스터 모듈(8)을 부양시키는 것을 도우며, 그래서, 로터 모듈(3, 5)은 전향 추진시 더 많은 동력을 적용하고,

수직 부양에 더 적은 동력을 적용할 수 있다.

본 발명은 공기역학적 제어면(날개부(16, 17) 상의 것 같은)을 필요로 하지 않으며, 그 이유는 공통 축(7)이 실[0047]

질적으로 수평일 때 로터 모듈(3, 5)의 사이클릭 제어가 항공기 피치(고도방향) 방향(144) 및 항공기 요오(기수

방향) 방향(145)의 조종을 위한 제어력을 제공하기 때문이라는 것을 주의하여야 한다.  고속 수평 비행 동안 비

행기형 롤 제어(공통 축(7)을 중심으로 한)는 로터 모듈(3, 5)의 차등 토크/속도를 통해 달성된다.  회전익 UAV

의 수평 비행을 위한 이 제어 방법은 예시적 실시예의 특징이다.

이제, 도 18a 및 도 18b를 참조하면, 부스터 모듈(8)의 에너지가 소진되었을 때, 회전익 비행체(1)의 온보드 제[0048]

어기(55)로부터의 명령에 의해 회전익 비행체(1)로부터 부스터 모듈(8)을 분리시키는 래치(미도시) 같은 기구가

작동되고 부스터 모듈(8)이 방향(19)으로 떨어져 나가게 된다.  그후, 회전익 비행체(1)는 일 비행 모드에서 더

많이 수직인 배향을 취하게 되고 헬리콥터처럼 비행한다.

다른 실시예에서, 부스터 모듈(8)은 폭발성 군수품, 디핑 소나, 하이드로폰, 라디오 ID 표식 또는 소노부이 같[0049]
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은 임무에 특정한 패이로드(147)를 포함한다.  도 19에 예시된 바와 같이, 회전익 비행체(1)로부터 분리시, 부

스터 모듈(8)은 배선이나 광섬유 케이블(146)에 의해 회전익 비행체(1)에 연결된 소나 또는 하이드로폰 시스템

(147)이나 다른 센서를 남겨둔 상태로 떨어져 나가고, 그래서, 회전익 비행체(1)는 패이로드(147)를 일 장소로

부터 다른 장소로 이동시킬 수 있고, 패이로드(147)를 정확하게 원하는 위치에 전달할 수 있으며, 패이로드

(147)와 원격 수신기(미도시) 사이의 원격 링크로서 작용할 수 있다.  이는 예로서, 원격 라디오 ID 표식이나

다른 표식 기구로 바다의 선박을 표시하거나 타겟을 감시하는 효과적인 방법일 수 있다.

도 22는 예로서, 대양(157)의 선박의 경우에 원격 위치로 지울수 없는 페인트나 라디오 송신기 같은 센서나 표[0050]

식 장치를 포함하는 표식을 전달하는 방법을 예시한다.  선박(S)(프레임 내)에 접근하고, 선박(S)에 접촉하도록

조종되고, 선박(S)(프레임 내) 상에 표식을 남기고 영역(프레임 내)을 벗어나는 비행체(1)가 도시되어 있다.

이러한 표식 방법은 본 발명의 특징이며, 비행체(1)가 지역을 벗어난 이후 관심 지점이 감시될 수 있게 한다.

대안적으로 또는 연계하여, 비행체(1)는 지역을 벗어날 때 센서를 보유할 수 있으며, 예로서 선박(S) 부근의 대

기의 샘플을 취득하고 센서와 샘플을 질량 분광계, 생물학적 또는 방사선학적 측정 장치 또는 기타 이런 장치

(미도시)에 의해 추가로 분석하기 위해 원격 처리 지점으로 회수할 수 있다.  관심 지점이 선박(S)으로 도면에

도시되어 있지만, 선박(S)은 트럭, 항공기, 건물, 타워, 전력선 또는 개활지 같은 비행체(1)가 접근할 수 임의

의 다른 관심 지점일 수 있다.  

도 20a, 도 20b 및 도 20c에 도시된 본 발명의 다른 실시예는 비균등 길이 절첩 동축 로터 블레이드(148, 149)[0051]

를 구비하며, 이는 하부 블레이드(149)보다 큰 스팬을 갖는 상부 블레이드(148)를 갖는다.  이는 비행체의 비상

착륙 동안 하부의 더 짧은 블레이드(149)에 앞서 상부 블레이드(148)가 지면(155)에 접촉함으로써 상부 블레이

드(148)가 하부 블레이드(149)로부터 멀어지게 또는 하부 블레이드보다 신속하게 절첩되어 여전히 고속으로 회

전하는 동안 상부 블레이드(148)와 하부 블레이드(149)가 서로 접촉하는 가능성을 감소시키도록 배열된 특징이

다.  도면에 도시된 바와 같이, 하부 블레이드(149)는 약 20 내지 22 인치(51 cm 내지 56 cm)의 스팬을 갖는다.

소형화된 보관을 위한, 그리고, 착륙을 위한 절첩 기능은 본 발명의 다른 특징이다.  도 21a 및 도 21b에 도시[0052]

된 바와 같이, 회전익 비행체(1)는 미국 해군에서 사용하는 표준 A-사이즈 소노부이 튜브 내부에 설치되기에 충

분하게 소형이다.  본 발명의 고유한 코어 튜브 구조는 회전익 비행체(1)가 소노부이 튜브 내에 설치되도록 소

형화될 수 있게 할 뿐만 아니라, 또한, 해군의 P-3 해양 생존 항공기 같은 항공기로부터 차지 작동 장치(Charge

Actuated Device; CAD)에 의한 발진력을 흡수할 수도 있다.

도 21a에 제안된 일 실시예에서, 일회용 발진 캐니스터(150)가 제공되어 10,000 내지 20,000 피트의 고도에서[0053]

150-250 노트로 이동하는 항공기로부터 발진될 때 회전익 비행체(1)의 공기역학적 표면을 보호한다.  캐니스터

(150)에 부착된 낙하산(미도시)은 더 낮은 고도에서 회전익 비행체(1)로부터 분리된 캐니스터(150)의 하강을 저

속화 및 안정화한다.  예시적으로, 회전익 비행체(1)는 규모대로 도시되어 있으며, 약 24 인치(51cm)의 본체 길

이(30), 약 2.25인치(5.7cm)의 상부 직경(31), 약 28 인치(71cm)의 상부 로터 직경(32) 및 약 24인치(61cm) 이

하의 하부 로터 직경(33)을 갖는다.  부스터 모듈(8)은 약 12 인치(30cm)의 길이(34)를 갖는다.  제1 로터(3)

및 제2 로터(5)는 하버링 비행시 약 1400RPM으로 회전하며, 수직 상승 및 고속 조종 동안 대략 2000RPM 또는 그

를 초과하여 회전한다.

본 발명에서 고려되는 다른 실시예는 군수품에 의해 이루어지는 타겟 피해를 평가하기 위해 군수품과 함께 사용[0054]

되도록 구성된다.  도 23에 도시된 바와 같이, 비행체(1)는 도면에 중력 투하 폭탄(160)으로서 예시적으로 도시

되어 있는 군수품과 함께 사용되도록 구성된다.  폭탄(160)은 항공기 같은 발진 플랫폼으로부터 투하된다.  동

작시, 중력 투하 폭탄(160)은 비행체(1)를 목표 부위 부근으로 수송하고, 폭탄(160)이 그 목표에 도달하기 이전

에 비행체(1)가 폭탄(160)으로부터 떨어져 나오도록 해제되고, 예시적으로, 보조 항력 슈트(162)를 사용하여 저

속화되거나 폭발 차지 작동 장치에 의해 폭탄(160)으로부터 방출된다.  비행체(1)는 그후 충격 부위 부근의 목

표 지역에서 궤도 비행 또는 공중계류하며 폭탄 피해를 관찰하고 영상 및 다른 정보를 원격 조작자(미도시)에게

전송한다.  이 군수 피해 평가 방법은 본 발명의 특징이며, 이는 인간 승무원에 대한 위험을 최소화하면서 타겟

구역에 잔류하여 동일 타겟에 대한 후속 타격에 대한 필요성을 감소시키기 위해 발진 플랫폼을 필요로 하지 않

고 즉각적 전투 피해 평가를 제공한다.

도 26에 도시된 바와 같이, 모터(54, 61)는 로터 블레이드(20, 22) 사이에 배치되도록 위치된다.  서보 작동기[0055]

(58, 59)는 그 사이에 로터 블레이드(20, 22)를 위치시키도록 이격 배치된 관계로 배치되어 위치된다.

다른 예시적 실시예에서, 모터(54, 61)는 로터 블레이드(22) 아래에 위치되고, 회전 토크 튜브(254)는 예로서[0056]

도 28 내지 도 31에 도시된 바와 같이 로터(22)에 동력을 전달하기 위해 비회전 마스트 튜브(253) 내부에서 연
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장한다.  다른 실시예에서, 가스 엔진(미도시)이 제공되어 모터(54, 61)를 작동시키기 위해 디젤 연료나 JP8 같

은 중유로부터 전력을 생성할 수 있다.  또 다른 실시예에서, 가스 엔진(미도시)은 기어박스(미도시)를 통해 로

터 장착부(100) 및 토크 튜브(254)에 연결됨으로써 로터(20, 22)라고도 지칭되는 로터 블레이드(20, 22)를 로터

축(7)이라고도 지칭되는 공통 축(7)을 중심으로 구동할 수 있다.

토크 튜브(254)는 도 28 및 도 29에 제시된 바와 같이 상부 로터 허브(270)에 직접적으로 연결되거나 도 29 및[0057]

도 30에 제시된 바와 같이 마스트 튜브(253)의 상부 단부에 제공된 벨트 또는 기어 동력 전동부 및 감속 시스템

(271)에 직접적으로 연결될 수 있다.  전동부 시스템(271)이라고도 지칭되는 감속 시스템(271)은 토크 튜브

(254)가 고속, 저 토크 동작을 위해 구성될 수 있도록 마스트 튜브(253)의 상부 단부에 배치될 수 있다.  결과

적으로, 토크 튜브(254)는 상부 로터 블레이드(20)와 로터 허브(270)의 전체 비행 부하를 지탱하여야만 하는 헬

리콥터를 위한 비견할만한 크기의 주 로터 샤프트에 비해 더 낮은 중량의 구성으로 이루어질 수 있다.

도 27 내지 도 31을 참조하면, 본 발명에서 고려되는 회전익 비행체(250, 251)는 유선형 본체(260)와 고속 수평[0058]

비행에 적합한 다른 특징부를 포함한다.  본체(260)는 일부 실시예에서 일인 이상의 인간 비행사 또는 일인 이

상의 승객이 탑승하도록 구성될 수 있다.  회전익 비행체(250, 251)는 공통 축(7)을 중심으로 회전할 수 있는

엇회전 로터 블레이드(20, 22), 랜딩 기어(261), 유선형 마스트 슈라우드(257), 추진 프로펠러(258) 및 안정화

미부 휜(fin; 259)을 포함한다.  마스트 슈라우드(257)는 전방 항력을 감소시키기 위해 위에서 볼 때 일반적으

로 단면이 에어포일형이다.  본체 외피(11)에, 그리고, 따라서, 스크류(277)에 의해 본체 외피 스탠드오프(86,

87, 88)에 고정된 마스트 슈라우드(257)가 도시되어 있으며, 본체 외피 스탠드오프는 마스트 슈라우드(257)를

마스트 튜브(253)에 고정하고, 마스트 슈라우드(257)가 공통 축(7)을 중심으로 회전하는 것을 방지한다.

도 28 및 도 29에 설명된 바와 같이, 로터 모듈(264)은 상부 로터 블레이드(20), 하부 로터 블레이드(22), 로터[0059]

제어 조립체(255), 로터 구동 조립체(262) 및 마스트 조립체(252)를 포함한다.  로터 제어 조립체(255)는 스와

시플레이트(56', 57'), 서보(58, 59) 및 피치 링크(125, 126)를 포함한다.  로터 구동 조립체(262)는 로터 축

(7)을 중심으로 로터(20, 22)를 구동하기 위해 관련 구동 기어를 구비하는 모터(54, 61)를 포함한다.

마스트 조립체(252)는 마스트 튜브(253) 내부에서 연장하고 도 32에 도시된 바와 같이 상부 마스트 베어링(273)[0060]

및 하부 마스트 베어링(274)에 의해 지지되는 토크 튜브(254)를 포함한다.  마스트 조립체(252)는 마스트 브래

킷(266, 267) 및 마스트 볼트(202)에 의해 본체(260)에 고정된다.

토크 튜브(254)는 마스트 튜브(253)보다 직경이 작아서 마스트 튜브(253)의 내부를 통해 연장하는 환형 공간[0061]

(275)을 남기며, 이 환형 공간은 서보(58, 59) 및 기타 전기/전자 구성요소로의 전기 배선을 위한 도관으로서

작용한다.  배선 슬롯(265, 269)이 배선, 배관 및 연동장치(미도시)를 위한 진입 및 진출 지점으로서 제공되어

있다.  일 실시예에서, 마스트 튜브(253)는 탄소 섬유 복합체로 구성되고, 로터 블레이드(20, 22)에 의해 생성

된  측방향  비행  부하를  지지하며,  특히  상부  마스트  베어링(273)에서  토크  튜브(254)의  비행중  진동을

감쇠한다.  토크 튜브(254)는 탄소 섬유, 알루미늄 또는 강철로 구성될 수 있으며, 비틀림에 추가로 수직 비행

부하를 지지할 수 있다.  마스트 베어링(273, 274)은 축방향 및 반경방향 부하를 지지하도록 구성될 수 있다.

마스트 튜브(253)가 대체로 강성적이고 비회전식이기 때문에, 마스트 조립체(252)는 대체로 하부 로터 위의 기

체 구조에 의해 지지되지 않는 종래의 동축 로터 헬리콥터 상의 로터 샤프트보다 더 강인하고 더 적은 진동을

생성할 수 있다.

이제, 도 33 내지 도 36을 참조하면, 본 발명의 일 실시예에 따른 로터 제어 조립체(282)는 상부 스와시플레이[0062]

트(279), 하부 스와시플레이트(280), 서보 작동기(284, 285, 286), 서보 링 장착부(288, 289) 및 세 개의 블레

이드 피치 Z-링크(291)를 포함한다.  Z-링크(291)가 단일 부재로서 구성될 수 있지만, 도면에는 유리 충전 나일

론으로 이루어진 대체로 강성적인 Z-링크 본체(292)와 비충전 나일론 같은 더 연성적인 재료로 이루어진 두 개

의 방수 유니버셜 볼 링크(293, 294)로 구성되는 부품의 조립체로서 도시되어 있다.  유니버셜 볼 링크(293,

294)는 Z-링크 본체(292)의 링크 리세스(299, 300) 내에 끼워지며, 스크류(295)에 의해 부착된다.

공통 축(7)에 평행한 스와시플레이트 제어 조립체(282)라고도 지칭되는 로터 제어 조립체(282)의 모든 3개의 Z-[0063]

링크(291)의 동시적이고 균일한 축방향 변위는 스와시플레이트(279) 및 스와시플레이트(280)가 공통 축(7)을 따

라 축방향으로 이동하게 하며, 이는 피치 링크(119)를 변위시키고, 그에 의해 로터 블레이드(20, 22)의 콜렉티

브 피치를 동시에 변화시킨다.  Z-링크(291)의 비균일 독립적 축방향 변위는 스와시플레이트(279, 280)가 동시

에 경사지게 하여 로터 블레이드(20, 22)의 사이클릭 피치 제어를 유도한다.  또한, Z-링크(291)는 링 장착부

(288, 298)에 취부된 회전방지 탭(287)에 의해 공통 축(7)에 평행하게 이동하고 스와시플레이트 회전방지 링크

로서 작용하도록 속박된다.
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Z-링크 본체(292)는 방향(298)으로 공통 축(7)에 평행한 Z-링크(291)의 비균일 축방향 변위가 스와시플레이트[0064]

(279) 및 스와시플레이트(280)가 서로 다른 방향으로 경사지게 하여 로터 블레이드(20, 22)의 상대적 사이클릭

위상  각도에  영향을  주도록,  고정된  차등  위상  각도(290)로  유니버셜  볼  링크(293,  294)를  보유하도록

구성된다.  차등 위상 각도(290)는 90도로 도시되어 있지만, 로터 블레이드(20, 22)의 특성 및 그 회전 속도에

따라서 약 60 내지 약 120도 사이에 있을 수 있다.  차등 위상 각도(290)는 유니버셜 볼 링크(293, 294)의 길이

를 변경함으로써 변할 수 있다.

Z-링크(291)는 상부 로터 블레이드(20)와 하부 로터 블레이드(22)의 사이클릭 위상 각도를 정렬시킨다.  로터[0065]

위상 각도는 회전 로터 블레이드의 로터 시스템에 대한 스와시플레이트의 사이클릭 피치 제어 입력과 결과적인

로터 블레이드의 플랩핑 운동 및 로터 디스크의 명시적 경사 사이에서 측정된 각도로서 설명될 수 있다.  일반

적으로, 단일 로터 헬리콥터의 위상 각도는 90도에 가깝다.

그러나, 동축 로터 헬리콥터의 상부 및 하부 블레이드의 공기역학적 상호작용에 기인하여, 동축 로터 헬리콥터[0066]

의 각 로터의 로터 위상 응답은 90도와는 매우 다르다.  도 37에 예시된 바와 같은 예에 대하여, 상부 스와시플

레이트(279) 및 하부 스와시플레이트(280)가 방향(297)으로 전향 경사지는 경우, 상부 로터 블레이드(20)는 상

부 로터 위상 방향(302)으로 경사지는 것으로 나타나고, 하부 로터 블레이드(22)는 하부 로터 위상 방향(303)으

로 경사지는 것으로 나타나며, 이는 절대 상부 및 하부 로터 위상 각도가 각각 약 45도라는 것을 의미한다.  따

라서, 위상 각도 편차(304)는 약 90도이다.  상부 스와시플레이트(279) 및 하부 스와시플레이트(280)가 경사 이

전에 Z-링크(291)의 고정 차등 위상 각도(290)에 의해 공통 축(7)을 중심으로 각각 45도 회전되는 경우, 이때,

상부 로터 블레이드(20) 및 하부 로터 블레이드(22)는 양자 모두 방향(297)로 경사지는 것으로 나타난다.  이

지점에서, 상부 로터 블레이드(20) 및 하부 로터 블레이드(22)는 서로 동일 위상에 있다고 말할 수 있다.  서로

동일 위상으로 반응하는 로터들은 강력한 제어력을 생성한다.

도 38 및 도 39에 예시된 바와 같이, 본 발명에 따른 회전익 비행체는 유선형 동체 또는 본체(260), 회전익 항[0067]

공기 동력 및 제어 시스템(306), 수직 양력을 생성할 수 있는 동축 엇회전 로터 시스템(307) 및 수평 추력을 생

성할 수 있는 후방지향 프로펠러(258)를 포함한다.

동작시, 모터 또는 엔진(309)으로부터의 동력은 제1 스테이지 피니언 기어(311)를 회전시키고, 이 제1 스테이지[0068]

피니언 기어(311)는 도 38 및 도 39에 설명된 바와 같이 반대 방향으로 크라운 기어(312, 313)를 회전시킨다.

크라운 기어(312)는 하부 로터 메인 기어(316)와 하부 로터(22)를 구동하는 제2 스테이지 피니언(314)에 전달

샤프트에 의해 연결된다.  크라운 기어(313)는 제2 스테이지 피니언(315)에 전달 샤프트에 의해 연결되며, 제2

스테이지 피니언(315)은 상부 로터 메인 기어(317), 마스트(319) 내부의 토크 튜브(254) 및 상부 로터(20)를 구

동한다.  풀리(321, 322) 및 V-벨트(323)로 구성되는 벨트 구동 시스템은 모터(309)의 후방 단부로부터 프로펠

러 샤프트(324)를 구동한다.

도 40에 예시된 바와 같이, 본 발명에 따른 비회전 구조 마스트(319)는 기계적 및 전기적 동력과 신호 전달 구[0069]

성요소 양자 모두를 수용하기 위한 내부 통로 또는 도관(325)을 갖도록 구성된다.  마스트(319)는 중앙 컬럼

(326)과 외부 외피(327)를 분리 및 강성화하도록 기능하는 반경방향 연장 리브(328)에 의해 연결되고 단면이 대

체로 원형인 외부 외피(327)와 중앙 컬럼(326)을 포함할 수 있다.  동작시, 토크 튜브(254)는 마스트 (319) 아

래에 위치된 동력원으로부터 마스트(319)의 상부 단부(318) 부근에 위치된 로터 블레이드(20)로 회전 운동을 전

달하기 위해 중심 컬럼(326) 내부에서 베어링(273, 274)(도 32 참조) 사이에서 연장한다.  베어링(273, 274)은

중앙 컬럼(326)의 내부에 마스트를 정렬하고, 토크 튜브(254)가 굴곡되거나 중앙 컬럼(326)의 내부 표면과 접촉

하는 것을 방지한다.  토크 튜브(254)는 내부 도관(325) 내의 외부 외피(327)와 중앙 컬럼(326) 사이에 위치되

어 있는 날개부, 배관, 호스 및 연동장치(미도시)로부터 기계적으로 분리된다.  본질적으로, 중앙 컬럼(326),

외부 외피(327) 및 리브(328)는 복수의 신호 및 동력 도관을 형성하고, 이들은 마스트(319) 내부에서 연장하는

기계, 전기 및 유체 동력 및 신호 라인을 효과적으로 분리시킨다.

도 41 내지 도 43을 참조하면, 본 발명에 따른 비회전 구조 마스트(330)는 하부 로터(22) 아래에 위치된 서보[0070]

작동기(미도시)로부터 스와시플레이트(279,  280)로 기계적 제어 신호를 전달하는 스와시플레이트 연동장치(33

2)를 수용하기 위해 6개 내부 통로(331)를 갖도록 구성된다.  마스트(330)는 중앙 컬럼(333)과 외부 외피(334)

를 포함할 수 있으며, 이들은 일반적으로 단면이 원형이고 중앙 컬럼(333)과 외부 외피(334)를 분리 및 강성화

하도록 기능하는 반경방향 연장 리브(335)에 의해 연결되어 있다.  동작시, 토크 튜브(254)는 로터 블레이드

(22) 아래에 위치된 동력원으로부터 마스트(330)의 상부 단부(336) 부근에 위치된 로터 블레이드(20)로 회전 운

동을 전달하기 위해 중앙 컬럼(326) 내부에서 연장한다.
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배선, 배관, 호스(미도시) 및 스와시플레이트 연동장치(332)를 수용하기 위해 개구 또는 슬롯(342)이 외부 외피[0071]

(334)에 제공된다.  본 발명의 특징은 리브(335) 및 중앙 컬럼(333)이 개구(342) 둘레에서 구조 부하를 전달하

고, 그에 의해, 특히 다수의 동력 및 신호 라인이 마스트(330)를 통해 지나가고 외부 외피(334)의 대부분에 슬

롯 또는 구멍이 천공되는 경우에 마스트(330)의 구조적 완전성을 향상시킨다.  다른 특징은 개구(342)가 마스트

(330)의 단부(337)까지 완전히 연장함으로써 정비 작업 동안 항공기로부터 마스트(330)의 제거를 가능하게 한다

는 점이다.  일 실시예에서, 마스트(330) 내부에서 연장하는 동력 및 신호 라인은 내부 통로(331)를 통해 쉽게

끼워질 수 없는 플러그 및 커넥터를 먼저 제거하지 않고 제거 및 재설치될 수 있으며, 그에 의해, 정비 비용을

감소시킨다.  본 발명의 또 다른 특징은 마스트(330)가 예로서, 알루미늄 합금 7075로부터 압출 공정으로 또는

저중량 고강도를 위해 에폭시 함침 탄소 섬유로부터의 인발 공정으로 경제적으로 제조될 수 있다는 것이다.

도 44a 및 도 44b에 도시된 바와 같이, 각 스와시플레이트 연동장치(332)는 하부 슬라이더(338), 상부 슬라이더[0072]

(339), 슬라이더 푸시로드(340) 및 피치 제어 링크(341)로부터 조립될 수 있다.  하부 슬라이더(338)는 마스트

(330)의 내부 통로(331) 내부에서 축방향으로 스와시플레이트 연동장치(332)를 이동시키도록 서보 작동기(미도

시)에 연결될 수 있다.  상부 슬라이더(339)는 스와시플레이트 슬라이더(332)라고도 지칭되는 스와시플레이트

연동장치(332)의 축방향 이동을 스와시플레이트(279, 280)에 전달하는 피치 제어 링크(341)에 피봇식으로 연결

된다.  나사 단부를 구비하고 상부 슬라이더(339)와 하부 슬라이더(338)를 단일체로서 이동하도록 강성적으로

연결하는 슬라이더 푸시로드(340)가 도시되어 있다.

하부 슬라이더(338)에 연결된 세 개의 서보 작동기(미도시)는 상부 스와시플레이트(279)와 로터 블레이드(20)의[0073]

사이클릭 및 콜렉티브 피치를 제어하도록 세 개의 스와시플레이트 연동장치(332)를 이동시키도록 협력할 수 있

다.  하부 슬라이더(338)에 연결된 세 개의 추가적 서보 작동기(미도시)는 하부 스와시플레이트(280)와 로터 블

레이드(22)의 사이클릭 및 콜렉티브 피치를 제어하도록 세 개의 스와시플레이트 연동장치(332)를 이동시키도록

동작할 수 있다.  피치 제어 링크(341)를 구비하는 것으로 도면에 도시되어 있지만, 스와시플레이트 연동장치

(332)는 또한 피치 제어 링크(341) 대신 Z-링크(291)를 포함할 수도 있으며, 이 경우, 로터 블레이드(20, 22)

양자 모두의 사이클릭 및 콜렉티브 피치 제어를 위해 단지 세 개의 서보가 요구된다.

도 45 및 도 46에 예시된 바와 같이, 본 발명에 따른 회전익 비행체(350)는 유선형 동체 또는 본체(351), 수직[0074]

양력을 생성할 수 있는 엇회전 로터 블레이드(미도시)를 구비한 동축 엇회전 로터 시스템 및 수평 추력을 생성

할 수 있는 후방 지향 플로펠러(353)를 포함한다.  비회전 백본 또는 마스트(330)는 마스트(330) 배후에 위치된

복수의 회전 출력 서보 작동기(354)와 마스트(330) 전방에 위치된 복수의 회전 출력 서보 작동기(355)를 지지한

다.  서보 작동기(354, 355)는 고속 전진 비행시 서보 작동기(354, 355)의 전방 지향 표면적을 감소시키도록 종

방향 축(356) 및 공통 축(7)에 의해 형성되는 종방향 연장 평면에 근접하게 배치되도록 구성된다.  이는 서보

작동기(354, 355)를 덮기 위해 요구되는 슈라우드(도 27의 슈라우드(257) 및 도 48에 도시된 슈라우드(368) 와

유사하지만 도시되어있지는 않음)의 폭을 감소시키고, 고속 전진 비행시 공기역학적 항력을 최소화한다.  슈라

우드(257)  같은  유선형  마스트  슈라우드를  장착하기  위해  도  46에  도시된  바와  같이  볼트  구멍(357)이

제공된다.  본 발명의 한 가지 특징은 전진 비행시 항력을 감소시키기 위해 마스트 조립체의 폭을 최소화하도록

마스트(330)의 전방 및 배후에 서보 작동기(354, 355) 같은 제어 시스템 구성요소가 배치된다는 점이다.

회전익 비행체(360)의 다른 실시예가 예로서 도 47 내지 도 57에 도시되어 있다.  회전익 비행체(360)는 유선형[0075]

동체 또는 본체(361), 수직 양력을 생성할 수 있은 엇회전 로터 블레이드(362, 375)를 구비하는 동축 엇회전 로

터 시스템 및 수평 추력을 생성할 수 있은 후향 지향 프로펠러(353)를 포함한다.  비회전 마스트(364)는 마스트

슬리브(366) 및 복수의 선형(스크류타입) 서보 작동기(365)를 지지한다.  일 실시예에서, 선형(스크류타입) 서

보 작동기(365)는 그로부터 돌출하는 브래킷 또는 아암에 의해 그에 장착되는 무그(Moog) 모델 880 전기 선형

서보 작동기일 수 있다.  서보 작동기(365)는 고속 전진 비행시 마스트 슈라우드(368)의 공기역학적 항력과 폭

을 감소시키기 위해 종방향 축(367) 및 공통 축(7)에 의해 형성된 종방향 연장 평면에 매우 근접하게 배치되도

록 구성된다.  예로서, GE T700 터보샤프트 엔진일 수 있는 엔진(363)이 기어 박스(369), 상부 로터 구동 기어

(370) 및 하부 로터 토크 튜브(379)를 통해 공통 축(7)을 중심으로 상부 로터(362)를 회전시키고, 하부 로터 샤

프트(380)에 부착된 하부 로터 구동 기어(371)와 기어박스(369)를 통해 하부 로터(375)를 회전시키도록 제공된

다.

본 발명의 특징은 비회전 마스트(364)가 고속 전진 비행시 마스트 슈라우드(368)에 의해 생성되는 공기 웨이크[0076]

의 장점을 취하도록 마스트 슈라우드(368)의 내부에 항공기 구성요소를 지지할 수 있다는 점이다.  예로서, 유

압 모터와 유압 밸브를 포함하는 전자 또는 유압 구성요소(372)와 안테나(373)는 일부 실시예에서 비회전 브래

킷(374)에 의해 지지될 수 있다.  이는 동체(361)라고도 지칭되는 회전익 비행체(360)의 본체(361) 내부의 공간
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요구를 감소시키며, 서보 작동기(365)에 더 근접하게 전자 또는 유압 구성요소를 배치한다.

비회전 마스트(364)는 금속 또는 탄소 섬유 복합체 재료로 제조될 수 있으며, 도 50 내지 도 52에 제시된 바와[0077]

같이 전기 버스 인레이(inlay)(378)를 수용하도록 마스트(364)의 외부 표면을 따라 축방향으로 연장하는 채널

(376)을 포함한다.  전기 버스 인레이(378)는 상부 및 하부 로터(362, 375) 사이의 지점(390)으로부터 하부 로

터(375) 아래, 그리고, 상부 로터 구동 기어(370)와 하부 로터 구동 기어(371)의 사이의 지점(391)으로 연장하

여 회전익 비행체(360)의 동체(361)에 위치된 구성요소로부터 상부 로터(362) 위 또는 하부 로터(375)와 상부

로터(362) 사이에 위치된 다른 구성요소로 전기 및/또는 유압 동력 및 신호의 전달을 용이하게 한다.  전기 버

스 인레이(378)는 실리콘 같은 비전도 재료로 이루어진 보호 외피를 포함할 수 있고, 복수의 구리 전도체 또는

호스(382)를 포함할 수 있다.  일 실시예에서, 마스트 슬리브(366)는 스와시플레이트(384, 385)를 위한 매끄러

운 외부 연장 표면과 서보 작동기(365) 및 브래킷(374)을 위한 장착 표면을 제공하도록 마스트(364) 위로 밀어

넣어진다.  서보 작동기(365) 및 비행 제어 시스템 전자장치(미도시) 같은 다른 구성요소까지의 전기 또는 유압

연결(미도시)을 위한 구리 전도체 또는 호스(382)에 대한 접근로를 제공하기 위해 마스트 슬리브(366) 내에 개

구(387)가 제공될 수 있다.  동작시, 복수의 전기 배선 및/또는 유압 호스(명료성을 위해 미도시)는 구리 전도

체 또는 호스(382)에서 버스 인레이(378)에 연결되어 전기 또는 유압 동력 및 신호를 비행 관리 시스템 컴퓨터

(미도시), 서보 구동부(미도시), 유압 모터(372), 유압 밸브(미도시) 및 발전기(미도시) 같은 기타 시스템 구성

요소로, 그리고, 그들로부터 전달할 수 있다.  견고한 트러스 구조(388)가 제공되어 회전익 비행체(360)의 동체

(361)에 마스트(364)를 연결한다.

본 발명의 중요한 특징은 고속 비행시 공기역학적 항력의 감소이다.  마스트 슈라우드(368)의 폭 및 관련 항력[0078]

을 감소시키기 위해, 스와시플레이트(384, 385)는 도 53에 예시된 바와 같이 종방향 축(367) 및 공통 축(7)에

의해 형성되는 종방향 연장 평면에 매우 근접하게 모든 6개 서보 작동기(365)를 배치하도록 구성된다.  스와시

플레이트 아암(392, 393)은 아암(393, 394)보다 서로 더 근접하다.  도 54에 도시된 바와 같이, 각도(395)는 약

90도  이하이다.   또한,  스와시플레이트(384,  385)는  공통  축(7)을  중심으로  서로에  대해  180도  회전되어

있으며, 그래서, 서보 작동기(365)는 매우 소형의 설치를 위해 마스트 슬리브(366)의 원주 둘레에 교차 배치식

으로 배치(interleave)될 수 있다.

본 발명의 한 가지 특징은 일부 실시예에서 배선 및 배관을 위한 도관으로서 이중화될 수 있는 비회전 중공 코[0079]

어 튜브(40), 마스트(330, 364) 또는 십자형 비임 구조 백본이다.  기본 모듈의 키트로부터 다양한 항공기를 용

이하게 조립할 수 있게 하기 위해 코어 또는 백본에 기계적 및 전기적 구성요소를 조립하는 방법 및 시스템이

설명된다.

다른 특징은 본 발명의 동축 시스템의 로터(20, 22) 각각이 하나 이상의 별개의 전기 모터에 의해 구동되고, 모[0080]

터가 로터의 대향 측부들에 배치되도록 위치되며, 모터들로의, 그리고, 그 사이에서의 동력 전달이 기계적 샤프

트, 클러치 및 기어 대신 전기 배선(중공 코어를 통과하는)에 의해 달성된다는 점이다.  소형 로터 조립체는 종

래의 회전 동축 샤프트를 필요로 하지 않고 로터를 회전하도록 지지한다.

또 다른 특징은 스와시플레이트 제어 시스템 및 하나 이상의 전기 모터가 각 로터를 위해 제공될 수 있고, 각[0081]

로터의 대향 측부들에 배치되도록 위치될 수 있으며, 그에 의해, 로터를 구동 및 제어하기 위해 필요한 기계적

및 전기적 연결부를 단순화한다는 점이다.  중공 코어에 로터 시스템을 신속하고 용이하게 조립하기 위해 로터

모듈이 제공된다.  다수의 로터 모듈 및 스와시플레이트가 모듈 내에 수납된 서보들의 단일 그룹에 의해 제어된

다.

본  발명의  다른  특징은  상부  및  하부  로터의  차등  위상  제어를  동시적으로  생성하기  위한  위상  링크의[0082]

제공이다.  일부 실시예에서, 고정 위상 링크는 동축 로터 제어를 위해 일반적으로 요구되는 4개 내지 6개 서보

대신 단 세 개의 로터 제어 서보에 의한 양 로터의 콜렉티브 및 사이클릭 제어를 제공할 수 있다.

다른 특징은 동축 헬리콥터의 상부 및 하부 로터 블레이드의 전체적 콜렉티브 및 사이클릭 제어가 상부 및 하부[0083]

블레이드 사이의 축방향 거리가 최소화될 수 있도록 하부 로터 아래에 위치된 서보 작동기에 의해 달성될 수 있

다는 점이다.

다른 특징은 유선형 비회전 본체 외피가 동축 헬리콥터의 상부 및 하부 회전 블레이드 사이에 장착됨으로써 고[0084]

속 전진 비행시 항력을 감소시킬 수 있다는 점이다.

일 실시예의 또 다른 특징은 동력 및 제어 신호가 하부 로터 블레이드 아래에 위치된 지점으로부터 로터 블레이[0085]

드들 사이에 위치된 지점으로 통과할 수 있어서 로터 제어 시스템, 라디오 전자장치, 안테나 및 다른 전기 및
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제어 시스템 구성요소를 로터 블레이드들 사이에 위치시키기가 용이하므로 고속 전진 비행시 블레이드들과 그

사이의 공간의 생산적 사용을 가능하게 한다는 점이다.

일 실시예의 또 다른 특징은 마스트 튜브(253) 내에서 연장하면서 로터 블레이드(22) 아래에 위치된 엔진 또는[0086]

모터(54)에 연결되는 토크 튜브(254)에 의해 상부 로터 블레이드(20)가 구동될 수 있다는 점이다.  상부 및 하

부 로터 양자 모두는 필요시 로터 아래에 위치된 단일 가스 동력식 엔진에 의해 구동될 수 있다.

추가적 특징은 절첩형 로터 블레이드(148, 149)가 비균등 길이로 이루어진다는 점이다.  엇회전 로터(3, 5)를[0087]

갖는 본 발명에서, 비균등 길이의 절첩형 블레이드(148, 149)는 블레이드가 비상 착륙 동안 고속으로 절첩되어

블레이드가 서로 접촉할 기회를 감소시킨다는 점이다.

로터 블레이드(20, 22) 사이에 본체 외피(11) 또는 다른 유형의 공기역학적 유선형구조를 지지하도록 엇회전 로[0088]

터(20,  22)  사이에  장착  구조가  제공된다는  것이다.   본체  외피(11)는  날씨로부터  제어  조립체(255)를

보호하고,  노출된 서보(58,  59),  스와시플레이트(56',  57'),  피치로드(125,  126)라고도 지칭되는 피치 링크

(125, 126)이 공기 저항을 감소시킨다.

본 발명의 다른 특징은 비행 중에 주 비행체로부터 분리될 수 있는 부스터 모듈(8)를 포함할 수 있는 UAV에서[0089]

에너지 및 동력 밀도를 향상시키는 방법이다.  부스터 모듈(8)은 제1 비행 위상 동안 UAV를 동작시키기 위해 제

공된다.  제1 비행 위상의 종료시, 부스터 모듈은 떨어져 나가고, 그에 의해, 제2 비행 위상에서의 지속적 동작

을 위해 UAV의 중량을 감소시킨다.  전기 동력식 UAV에서, 동력 모듈은 배터리 동력이 소진된 이후 비행 중에

버려지는 보조 부양면 갖거나 갖지 않는 배터리 팩 또는 또는 특정 임무에 특정한 패이로드를 포함할 수 있다.
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