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eVTOL 블레이드 피치 제어용 전기식 작동기 피로수명 해석
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Fatigue Life Analysis of Electro-Mechanical Actuator for Blade Pitch
Control in eVTOL

Hyun-gi Kim
Korea Aerospace Research Institute

요  약  최근, 급격한 메가시티화에 따라 도심 운용에 적합한 개인항공기로 친환경, 저소음 그리고 높은 안전성을 추구하
는 전기식 수직 이착륙 항공기의 개발이 활발하게 진행되고 있다. 관련 세부기술 중 하나로 국내외 항공분야에서 전기식
작동기와 같은 친환경 기술에 대한 연구개발이 수행되고 있다. 본 연구에서는 전기수직이착륙 항공기의 블레이드 피치
제어용 전기식 작동기에 대한 피로수명을 분석하였다. 먼저, 구조해석을 수행하여 피로수명을 분석하기 위한 전기식 작
동기의 취약부위들을 선정하고, 선정된 각 취약 부위들에서의 단위하중 응력표를 생성하였다. 그리고, 단위하중 응력표
를 이용하여 각 프로파일 하중에 대한 대표응력을 계산하였다. 이 후, 대표응력 그룹에 낙수계수법을 적용하여 개별 프로
파일을 추출하고, 개별 프로파일의 진폭, 평균값, 최대 및 최소응력 그리고, 응력비를 계산하였다. 그리고, 금속 재료특성
개발 및 표준화 핸드북과 참고문헌에서 제공하는 전기식 작동기 적용 소재에 대한 수명식을 적용하여 개별 프로파일의
피로수명과 손상을 계산하고, 선형누적손상법칙에 따라 각 손상값들을 더하여 전기식 작동기 취약 부위들에서의 손상량
을 계산하였다. 최종적으로 구조해석을 통해 선정된 블레이드 피치 제어용 전기식 작동기의 취약 부위들에 대한 피로수
명을 평가하였다.

Abstract  Recently, with the rapid mega-urbanization, the development of eVTOL (Electric Vertical 
Take-off and Landing) that pursue eco-friendly, low noise, and high safety as personal air vehicles 
suitable for urban operation are actively underway. As one of the related detailed technologies, the 
research and development on eco-friendly technologies, such as electromechanical actuators, is being
carried out in domestic and foreign aviation fields. In this study, the fatigue life of an electromechanical
actuator for blade pitch control of eVTOL was analyzed. First, the vulnerable parts of the 
electromechanical actuator were selected for fatigue analysis, and the unit load stress table of the 
selected area was constructed. The representative stress for each profile load was calculated using the
unit load stress table. By applying the rainflow counting method to the representative stress group, the 
individual profiles were extracted, and the amplitudes, average values, maximum and minimum stresses, 
and stress ratios for the individual profiles were calculated. After calculating the damage and the life 
cycle of each profile using MMPDS (Metal Material Properties Development and Standardization) and 
reference literature, the damage to the vulnerable parts of the electromechanical actuator was calculated
by adding the damage values of each profile according to the linear cumulative damage law. Finally, the 
fatigue life of the vulnerable parts of the electromechanical actuator for blade pitch control selected 
through structural analysis was evaluated. 

Keywords : Electro-Mechanical Actuator, eVTOL, Fatigue Analysis, Linear Cumulative Damage Rule, 
MMPDS, Rainflow Counting Method
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1. 서론

전 세계는 메가시티화(mega-urbanization)로 인해 
도시 거주자들의 이동 효율성이 급격히 저하되고 있으
며, 기존 교통수단의 도시 집중화로 교통·주거·환경·에너
지 등 여러 측면에서 문제를 초래하고 있다. 이에 대한 
근본적인 해결책으로 도심과 주변 광역권을 아우르면서 
새로운 이동성을 제공할 수 있는 차세대 교통수단인 개
인항공기(personal air vehicle)의 요구가 폭발적으로 
증가하는 추세이다. 하지만, 현재까지의 개인항공기는 
소음이나 매연, 비용, 활주로 사용 등의 문제로 도심운용
에 부적합한 것으로 평가되고 있다. 이러한 단점을 보완
하고 도심운용에 적합한 개인항공기로 친환경, 경량화, 
소형화, 저소음 그리고 높은 안전성을 보장하는 전기수
직 이착륙 항공기(eVTOL: Electric Vertical Take-off 
and Landing, 이하 eVTOL)의 개발이 필요하다. 관련 
세부기술로, 국내외 항공분야에서 전기동력 추진시스템
[1] 또는 하이브리드 시스템 개발[2,3], 태양광 무인기 개
발[4], 탄소를 배출하지 않는 수소연료전지 추진시스템
[5] 같은 친환경 기술에 대한 연구가 지속적으로 진행되
고 있다. 그 일환으로 전기식 작동기(EMA: Electro- 
Mechanical Actuator, 이하 EMA)도 다양한 용도로 사
용되고 있다. EMA의 적용 예로써, 무인 비행체의 비행 
조종면 제어[6,7], 민간항공기의 전기식 조향제어장치
[8], 우주발사체 자세 제어[9], 차세대 항공우주분야 구동
장치[10] 등 다양한 분야에 적용되고 있다. 최근에는 국
내에서 eVTOL 항공기에 적용하는 블레이드(blade) 피
치(pitch) 제어용 EMA 개발을 진행 중에 있다. 해당 
eVTOL 항공기는 동일한 로터 4개를 전후방 날개에 배
치하여 안정성을 높이고, 추력편향(vectored thrust) 방
식을 사용하여 수직 이착륙과 순항시 고성능, 고효율 구
현을 목표로 하고 있다. 또한, 로터 회전수와 개별 로터
의 최적 제어기술을 적용하여 헬기보다 낮은 소음 성능
을 구현하고자 한다. 이를 위해, 각 블레이드에 설치되어 
있는 EMA는 연결링크와 피치컨트롤 레버를 이용하여 블
레이드 피치를 제어하게 된다. 이를 통해, 블레이드 회전 
중 피치각도를 독립적으로 가변시켜 진동 및 소음 저감 
효과를 기대할 수 있고, 천이 비행시 기체의 자세 안정성
을 유지할 수 있다. 이 과정에서 EMA는 고속, 고출력으
로 운동하면서 높은 신뢰성이 요구되므로 내구수명 관점
에서 구조 건전성에 대한 확인이 필요하다. 

본 연구에서는 eVTOL 블레이드 피치 제어용 EMA에 
대한 피로수명을 분석하였다. 이를 위해 구조해석을 수

행하여 EMA의 취약부를 선정하고, 각 하중 프로파일의 
대표응력에 낙수계수법(rainflow counting method)을 
적용하여 개별 프로파일들을 추출하였다[11]. 그리고, 각 
개별 프로파일의 응력진폭과 평균 응력값을 사용하여 최
대 및 최소 응력 그리고 응력비를 계산하였다. 그리고, 
금속 재료특성 개발 및 표준화 핸드북(MMPDS: Metal 
Material Properties Development and Standardization, 
이하 MMPDS)[12] 등에서 제공하는 S-N 선도를 적용하
여 EMA의 수명을 계산하고, 선형누적손상법칙(linear 
cumulative damage rule)[13]을 적용하여 최종적인 
손상치를 평가함으로써, 피로수명 관점에서 블레이드 피
치제어용 EMA의 구조 건전성을 평가하였다. 참고로, 
Fig. 1은 적용 eVTOL 개념도와 블레이드 피치 제어용 
EMA가 설치되는 위치들을 보여주고 있다.

Fig. 1. Installation locations of EMA in eVTOL

2. 본론

2.1 피로해석 개요
Fig. 2는 피로해석을 수행하는 절차를 보여주고 있다. 

먼저, 구조해석을 통해 피로해석을 수행하기 위한 EMA
의 취약부위들을 선정한다. 다음 단계에서는 단위하중을 
인가하여 구조해석을 수행하고 그 결과로 취약부위들에 
대한 단위하중 응력표(unit load stress table)를 구축한
다. 그리고 단위하중 응력표를 이용하여 연속하중 프로
파일 각 항목의 대표응력(representative stress)을 계
산한다. 다음 단계에서는 각 하중 프로파일에 낙수계수
법을 적용하여 진폭에 따른 개별 프로파일과 출현횟수를 
추출하고, 추출된 개별 프로파일의 하중 진폭, 평균값, 
진폭비, 최대응력, 최저응력 등을 계산한다. 그리고, 
MMPDS 등에서 제공하는 데이터를 적용하여, 개별 프로
파일의 수명사이클(cycle)을 계산하고 출현횟수를 고려
하여 손상값을 계산한다. 마지막 단계로, 선형누적손상
법칙에 의해 개별 프로파일들의 손상값들을 더하여 EMA
의 취약 부위에 대한 최종 손상값을 계산한다. 참고로, 
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MMPDS는 국제적으로 인정받는 항공우주재료의 분석과 
선택을 위한 항공기 재료 데이터 핸드북이다. 또한, 
MMPDS에 포함된 금속소재의 물성은 검증된 시험방법
으로 추출된 물성치로 별도의 시험 없이 활용 가능하다. 

Fig. 2. Procedure of Fatigue Analysis

2.2 피로해석 부위 선정
Fig. 3은 EMA의 해석 모델로써, 구조해석을 위한 경

계조건 부가 지점과 인가 하중을 확인할 수 있다. 참고
로, 인가 하중은 Fig. 4와 같이 다물체 동역학 해석을 통
해 EMA 정격 운용조건에서 축방향과 측면방향의 최대하
중을 산출하여 적용하였다. 

Fig. 5는 구조해석에 의한 등가응력 분포와 EMA의 
피로수명을 검토하기 위해 선정된 부위를 나타내고 있
다. 선정 부위는 EMA를 구성하는 각 부품들에서 최대 
등가응력이 발생하는 부위로 선정하였다. 그 결과, 취약
부위로 총 4군데를 선정하였고, 구체적인 해당 부위는 
Fig. 6에 나타내었다. Table 1은 선정된 부위의 명칭과 
해당부분에 적용된 소재 정보를 제공한다.

Fig. 3. Analysis Condition of EMA

Fig. 4. Analysis Condition of EMA

Fig. 5. Critical Area of EMA

Fig. 6. Critical Positions for Fatigue Analysis

Critical Area Part Name Material Property

ⓐ Actuator rod 4330M

ⓑ,ⓒ Front housing Al 7075-T6

ⓓ Roller screw 17-4PH

Table 1. Material Property of Critical Area

2.3 대표응력 계산
Table 2는 단위하중 응력표의 예를 보여주고 있다. 

단위하중 응력표는 단위하중을 인가하여 계산된 취약부
위의 응력 성분들을 정리한 표로써, 선정된 피로해석 부
위에서의 응력 성분을 구하는데 사용된다. 본 연구에서 
다루고 있는 EMA는 x방향과 y방향 하중이 인가되기 때
문에 각 방향에 대한 단위하중을 인가하여 단위하중 응
력표를 생성하였다. 그리고, 생성된 단위하중 응력표와 
하중 프로파일과의 연산을 통해 각 하중 프로파일에서의 
응력 성분들을 계산한 후, 각 프로파일들의 대표응력을 
계산한다. N번째 하중 프로파일이 Table 3과 같이 주어
진 경우, 취약부위가 solid 요소일 때는 N번째 하중 프
로파일에 대한 응력성분 

 , 
 , 

 , 
 , 

 , 
  은 

Eq. (1)과 같이 계산된다. 만약, shell 요소인 경우에는 
Table 2의 단위하중 응력표에서 면내방향 응력(, 
, ) 성분만을 반영하면 된다. 참고로, 본 연구에서
는 대표응력으로 등가응력(von mises stress)을 사용하
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였다. Fig. 7은 EMA가 1 스트로크(stroke) 움직일 때, 
각 취약 부위 ⓐ~ⓓ에서 대표응력에 대한 프로파일을 보
여주고 있다.

Component σ11 σ22 σ33 τ12 τ23 τ31

 (1N) 

 

 

 

 

 



 (1N) 

 

 

 

 

 



Table 2. Unit Load Stress Table

Profile No.  

Nth 
 



Table 3. Nth Load Profile 


  

⋅



⋅






  
⋅


⋅




  
⋅


⋅



  

⋅

 
⋅



  

⋅

 
⋅



  

⋅

 
⋅



(1)

(a) (b)

(c) (d)

Fig. 7. Profile of Representative Stress in Critical Area
         (a) Actuation Rod ⓐ (b) Front Housing ⓑ (c) Front 

Housing ⓒ (d) Roller Screw ⓓ

2.4 낙수계수법
2.3절의 절차에 따라 계산된 각 하중 프로파일의 대표

응력 그룹에서 피로해석을 위한 개별 프로파일을 추출하
기 위해 낙수계수법을 적용하였다. Fig. 8은 낙수계수법
의 원리를 보여주고 있다. 낙수계수법은 응력 프로파일

을 지붕에서 빗물이 흘러내리는 모습으로 가정하여 변형 
사이클에 대응하는 피로응력 진폭들을 추출한다. 여기서, 
빗물이 흐르기 시작하는 점과 멈추는 점에서의 응력의 
차이가 응력 진폭을 나타낸다. 참고로, 낙수계수법에 적
용되는 기본법칙과 정지조건들은 다음과 같다. 

○ 기본 법칙
- 빗물은 위에서부터 순차적으로 흘러내린다.
- 빗물은 아래 <정지조건>과 만나지 않는 한 계속 흘

러내린다.
- 빗물이 지나간 자리는 다시 흐를 수 없다.
○ 정지 조건
- 빗물이 오른쪽으로 흐르는 경우, 다음 출발점이 더 

왼쪽에 있을 때는 꼭지점에서 멈춰야 한다.
- 빗물이 왼쪽으로 흐르는 경우, 다음 출발점이 더 오

른쪽에 있을 때는 꼭지점에서 멈춰야 한다.

Table 4는 Fig. 7에 나타낸 대표응력 프로파일에  낙
수계수법을 적용하여 추출한 각 취약부위에서의 개별 프
로파일들의 평균응력, 응력진폭 그리고 출현 횟수를 나
타내고 있다. 

Fig. 8. Principle of Rainflow Counting Method

Critical 
Area

Profile
No.

Range
(MPa)

Mean
(MPa)

Cycles
(

 )

ⓐ
1 0.57 130.78 2 
2  34.47  84.45 1 
3  66.11  99.14 1 

ⓑ
1 0.38 45.52  2 
2  35.58  17.98 1 
3  46.29  23.33 1 

ⓒ 1 7.79 28.80  1 

ⓓ
1 1.39 22.65  1 
2 8.56  26.16 1 

Table 4. Range, Mean and Cycles of Individual Profile
by Rainflow Counting Method
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2.5 피로해석 결과
2.4에서는 낙수계수법을 통해서 각 취약부위에 대한 

개별 프로파일과 각 개별 프로파일의 진폭(), 평균
값() 그리고 출현횟수()를 추출하였다. 구해진 
개별 프로파일의 진폭과 평균값을 Eq. (2)~(4)에 적용하
여 개별 프로파일의 최대응력( ), 최소응력( ) 그
리고 응력비(stress ratio)를 계산할 수 있다. 

 



 (2)

    

 (3)

  

  (4)

Fig. 9는 본 연구에 적용된 S-N 선도들이다. EMA의 
취약부위 물성에 대한 S-N 선도로 전면하우징(front 
housing)의 AL7075-T6와 롤러스크류(roller screw)의 
17-4PH은 MMPDS에서 제공하는 데이터를 적용하였고
[12], 엑츄에이터 로드(actuator rod)의 4330M은 참고
문헌의 S-N 선도를 사용하였다[14]. 

Fig. 9에 나타낸 EMA 적용 소재들의 S-N 선도 수명
식은 Eq. (5)와 같으며, Eq. (5)에 사용되는 는 Eq. 
(6)으로 부터 계산된다. 그리고, Eq. (5)에서 계산된 i번
째 개별 프로파일에 대한 수명싸이클(

 )과 출현횟수

(
 )을 사용하여 개별 프로파일에서 발생하는 손상값

을 계산할 수 있다. 참고로, Eq. (6)에 사용되는   , 
은 Eq. (2)~(4)로부터 구해진다. Table 5는 각 취약부
위의 개별 프로파일에 대한 수명싸이클과 손상값을 보여
주고 있다. 


  log

  for 


  log

  for 


  log

  for 

 

(5)

    for

    for

    for

(6)

(a) 4330M 

(b) 7075-T6

(c) 17-4PH

Fig. 9. S-N Curves of Applied Materials

Critical 
Area

Profile
No. 


Damage

(
 

 )

ⓐ
1 2.44×1059 8.21×10-60

2  3.67×1027 2.72×10-28

3  2.75×1022 3.63×10-23

ⓑ

1 8.93×1021 2.24×10-22

2  5.25×1010 1.90×10-11

3  1.15×1010 8.73×10-11

ⓒ 1 2.75×1014 3.64×10-15

ⓓ
1 2.06×1038 4.86×10-39

2 2.98×1029 3.36×10-30

Table 5. Life Cycle and Damage of Individual Profile

Eq. (7)의 선형누적손상법칙을 이용하여 피로손상을 
계산한 결과, EMA의 모든 취약 부위에서 109 cycle 이
상의 피로수명을 확보하고 있는 것으로 평가되었고, 그
에 따른 손상량과 수명싸이클 계산 결과는 Table 6에 제
시하였다. 
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 
  









(7)

여기서, 
 는 낙수계수법을 통해 추출된 개별 프로파일

들 중 i번째 프로파일의 수명 싸이클, m은 낙수계수법으
로 추출된 개별 프로파일의 개수, D는 누적 손상량으로
써 D≥1 일 경우 파손이 발생하는 것을 의미한다.

Critical 
Area Part Name Damage Predicted 

Cycle

ⓐ Actuation Rod 3.63×10-23 2.75×1022

ⓑ Front Housing 1.06×10-10 9.41×109

ⓒ Front Housing 3.64×10-15 2.75×1014

ⓓ Roller Screw 3.36×10-30 2.98×1029

Table 6. Results of Fatigue Analysis

3. 결론

본 논문에서는 eVTOL의 블레이드 피치제어용 EMA
에 대한 피로수명을 분석하였다. 이를 위해 구조해석을 
통해 EMA의 취약 부위를 선정하였고, 단위하중을 인가
하여 단위하중 응력표를 구축하였다. 그리고, 하중 프로
파일과 단위하중과의 연산을 통해 각 하중프로파일에서
의 대표응력을 계산하였다. 획득한 대표응력 그룹에 낙
수계수법을 적용하여 개별 프로파일을 추출한 후, 피로
수명을 평가하였다. 피로수명을 평가하기 위해 MMPDS
와 참고문헌에서 제공하는 S-N 선도의 수명식을 적용하
여 각 개별 프로파일의 수명싸이클과 손상을 계산하였
다. 그리고, 선형누적손상법칙에 따라 개별 프로파일에 
의해 발생하는 손상을 더하여 최종적인 손상값을 계산하
였다. 그 결과, 블레이드 피치제어용 EMA에 대한 피로
해석 선정부위에서 109 cycle 이상의 수명을 확보하고 
있는 것으로 평가되었다.
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