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위치에너지를 축적하는 태양동력 장기체공 무인기의 설계 인자 분석
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Design Parameter Analysis of a Solar-Powered,

Potential Energy-Storing, Long Endurance UAV

Inyoung Yang*, Bo-Hwa Lee** and Byung-Hee Chang***

ABSTRACT

Design parameter analysis is performed for a solar-powered UAV, storing potential 

energy by climb flight. Parameters related to the flight for saving potential energy, i.e. 

minimum & maximum altitudes for level flight, gliding & climbing angle, design point 

speed & altitude, gliding & climbing start time are investigated as design parameters. 

Weight and size of the UAV are determined using a weight model for the components of 

the solar-powered UAVs. Produced energy and consumed energy are calculated using these 

weight and size, yielding the required weight of the battery for a given mission. 

Relationship between the total weight of the UAV and each parameter is investigated. For 

the parameters listed above, there exist their ranges only where the design is possible. And 

there exist optimal values of these parameters minimizing the total weight.

초   록

상승 비행에 의해 위치에너지를 축적하는 태양동력 장기체공 무인기에 대하여 설계 인

자 분석을 수행하였다. 위치에너지 축적을 위한 비행과 관련된 인자인 최저 및 최고 수평 

비행 고도, 활강 및 상승 각도, 설계점 속도 및 고도, 활강 및 상승 시작 시각을 분석 대상

으로 하였다. 태양동력 무인기 구성품의 중량 모델을 이용하여 항공기 크기 및 중량을 결

정하고 비행 중 생산 및 소모하는 에너지를 계산함으로써 임무 수행에 필요한 배터리 용량

을 결정하였다. 각 설계 인자값과 무인기 중량의 관계를 연구하였다. 최고 수평 비행 고도, 

활강 및 상승 각도, 설계점 속도 및 고도, 활강 및 상승 시작 시각에는 설계가 가능하도록 

하는 범위가 존재하며 이 범위 내에서 총 중량을 최소화하는 최적값이 존재하였다.

Key Words : Solar-Powered UAV(태양동력 무인기), High Altitude(고고도), Long Endurance

(장기체공), Potential Energy(위치 에너지)
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Ⅰ. 서  론

장기체공 무인기는 지상 관측, 대기 분석, 정

찰 등 다양한 용도로 사용 가능하여 세계적으로 

활발한 연구가 이루어져 왔다. 특히 종래에는 군

사 목적의 정찰을 제외한 다른 용도는 과학 연구 

목적인 관계로 상업적 이익은 크지 않은 것으로 

인식되었으나 최근에는 통신 및 방송용 위성을 
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Fig. 1. Schematic of calculation procedure

대체하는 용도로 사용하는 개념이 제시되어 상업

적 활용도도 클 것이란 분석이 나오고 있다[1].

통신 및 방송용 무인기로서는 비행 고도가 높

을수록, 체공 시간이 길수록 경쟁력이 높아진다. 

비행 고도는 최소한 유인 항공기 공역보다 높아

야 하므로 15 km 이상이 되어야 한다. 체공 시

간은 인공위성과 같이 수 년 이상이 되는 것이 

장기적인 목표일 것이며 기술 수준에 따라 그보

다 짧을 수도 있겠지만 수 일 정도로는 실용적이

지 못하다. Zephyr가 2010년에 기록한 세계 기록

인 14일[2]이란 체공 시간은 실용적인 장기체공 

무인기로서는 최소한이라 할 수 있을 것이다.

고고도 장기체공 무인기를 실용화하기 위해서

는 여러 분야에서 기술적 난제가 많지만 동력을 

장기적으로 공급하는 동력 기관 개발이 핵심 과

제 중 하나이다. 특히 수 주일 이상 체공하기 위

해서는 연료를 탑재하고 비행하는 기존의 동력 

기관을 사용하는 것은 불가능하다. 이에 따라 동

력 기관으로서 태양으로부터 에너지를 생산할 수 

있는 태양전지나 재생형 연료전지를 이용하는 무

인기, 또 지상으로부터 레이저나 마이크로파를 

통해 원격으로 에너지를 공급받는 무인기 등의 

개념이 제시되었다. 이 중 태양전지 탑재 무인기

는 Zephyr의 성공 사례에서 알 수 있듯이 실용

화에 가장 가까운 것으로 예측되는 형태이다.

태양전지 탑재 무인기가 야간에 비행하기 위

해서는 낮 동안 태양에너지로 배터리를 충전해 

이를 야간 비행에 사용하여야 한다. 특히 하루 

이상 비행하기 위해서는 많은 에너지를 저장하면

서도 무게가 가벼운 배터리가 필요하다. 현재 기

술 수준에서 태양에너지로 장기체공하고자 할 때 

가장 큰 관건은 이러한 에너지 저장 문제이다. 

이를 해결하는 방법 중 하나는 태양전지가 낮 

동안 생산하는 에너지 중 일부를 위치 에너지 형

태로 저장하고 대신 그만큼 배터리 크기를 줄이

는 것이다. 즉, 낮 동안 태양에너지를 이용하여 

고도를 상승시켜 위치 에너지를 저장하고 야간에

는 일정 시간 동안 배터리 소모 없이 활강 비행

하며 위치 에너지를 소모함으로써 더 작은 배터

리로도 야간을 지낼 수 있게 하는 것이다.

본 연구에서는 이렇게 위치에너지를 축적하는 

태양동력 장기체공 무인기를 대상으로 위치에너

지 축적을 위한 비행과 관련한 여러 인자에 대해 

인자값 변화에 따른 무인기 크기 및 중량 변화를 

계산하였다. 이를 위하여 에너지 저장량과 소모

량을 모델링에 의해 계산하는 방법을 이용하였

다. 이로부터 이러한 인자에 대해 무인기의 설계

가 가능한 범위가 있는지의 여부, 인자의 최적값

이 존재하는지의 여부 등 설계 인자와 관련한 특

성을 파악하고자 하였다.

Ⅱ. 계산 방법

2.1 계산 방법 개요

전체적인 계산 방법은 Fig. 1과 같다.

① 먼저 입력값 및 초기 가정값을 사용하여 

항공기의 크기와 중량을 계산한다. 항공기 크기

와 중량은 각 구성품을 모델링하여 계산하였으

며, 구체적인 방법은 대체로 문헌 [3]을 따랐으

나, 2.2절에 다시 요약하여 기술하였다.

② 계산된 항공기에 대하여 체공 기간 동안 

태양전지가 생산하는 에너지와 항공기가 소모하

는 에너지를 계산함으로써 배터리의 에너지 잔량

을 계산한다. 에너지 생산량 및 소모량은 대체로 

문헌 [4]의 방법을 따르되 고도에 따른 수평 비

행 속도 변화를 반영하도록 수정하였으며, 2.3절

에 개략적으로 기술하였다.

③ 비행 기간 전체에서의 배터리 에너지 잔량

의 최소값이 배터리 최대 용량의 10% 이상이 되

도록 배터리 중량을 결정한다.

④ 이 때 배터리 중량이 바뀌면 항공기 크기 

및 중량도 바뀌므로 위 ①로 돌아가 반복 계산으

로 결정한다.
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2.2 항공기 크기 및 중량 모델

항공기 크기 결정을 위해 우선 항공기 날개 

면적 를 식 (1)로 계산한다.

     (1)

여기에서 는 항공기 총 중량, 는 중력가

속도이다.  및 는 설계 고도 에서의 

공기 밀도 및 수평 비행 속도로서 설계점을 결정

함에 따라 주어지는 값이다(4.3절 참조). 은 양

력 계수로서 익형을 결정함에 따라 주어지는 값

이다. 는 반복 계산으로 결정되는데, 최초 계

산에서는 가정한 값을 사용한다.

항공기는 제어컴퓨터(중량 ), 탑재물(), 

구조물(), 태양전지(), 배터리(), 추

진 장치()의 총 6개 구성품으로 구성된다고 

가정하였다. 이 중  및 은 항공기 크기에 

관계없이 일정하게 주어진다고 가정하였다. 나머

지 구성품의 중량은 식 (2)~(5)와 같이 설계 인자

에 따라 변하는 것으로 모델링하였다.

  


 (2)

   (3)

  × (4)

   (5)

여기에서 는 항공기 구조물 중량의 비례 상

수, 는 날개 길이(span), 은 날개 가로 세로 

비, 과 는 각각 와 에 대한 구조물 중량

의 지수 상수이다. 는 태양전지 면적으로서 

에 면적 효율 상수를 곱해 정의하고, 는 태양

전지의 질량 비례 상수, 는 하루 중 태양광 

세기의 최대값, 는 태양전지 효율, 는 

MPPT(maximum power point tracker) 효율, 

는 MPPT의 질량 비례 상수이다. 은 

배터리의 에너지 잔여량 의 최소값(2.3절 첫 

부분 참조), 는 배터리의 질량 비례 상수이

다. 는 항공기 추진에 소모되는 동력 

(식 (12)~(14) 참조)의 최대값, 은 추진 

장치의 질량 비례 상수이다.

는 계산한   및 입력값 로부터 

 ⋅로 구할 수 있다.

항공기 총 중량은 식 (6)이 된다.

    

(6)

2.3 에너지 생산량 및 소모량 계산

주어진 시각에 배터리의 에너지 잔여량 는 

식 (7)로 계산한다.

   







′  

 ′  

′

(7)

여기에서 은 태양전지 생산 동력, 는 

배터리 충전 효율, 는 배터리 방전 효율이

다. 비행 기간 전체에서의 의 최소값이 식 

(4)에서의 이다. 배터리는 이륙 시점()에 

완전 충전되었다고 가정하였다. 는 완전 충

전 시의 양을 초과할 수는 없음을 고려하였다.

은 식 (8)과 같다.

    (8)

여기에서 과 은 주어진 시각의 태양광 

강도와 태양전지에 대한 태양 조사 각도, 는 

태양전지 부착면의 곡면으로 인한 효율이다.

 및 은 식 (9)~(10)과 같이 최대값이 

  및 이며 낮 동안 sine 함수 형태로 변

화하고 일출 시각   이전과 일몰 시각  이

후에는 0으로 가정하였다.

    (9)

    (10)

여기에서 는 낮 길이이다.   및 은 

  ,   로 하였다.

항공기의 소모 동력 은 식 (11)과 같다.

    (11)

여기에서  및 은 제어컴퓨터 및 탑재물

의 소모 동력, 는 직류 전압 변환기 효율이다.

본 연구에서 항공기는 위치에너지를 축적하고 

사용하기 위해 상승, 수평 및 활강 비행을 총 24

시간을 주기로 하여 반복한다(Fig. 2 참고). 상승, 

수평, 활강 비행 시 추진 장치가 발생시켜야 하

는 동력 은 각각 식 (12)~(14)와 같다.

  
 

 (12)

  
 


 

(13)

   (14)
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Fig. 2. Altitude & velocity variation

parameter value parameter value

  [kg] 2.5   [-] 0.557

  [W] 10   [-] 1.99

  [kg] 0.5   [-] -0.13

  [W] 5   [-] 23.7

  [kg/W] 0.003   [-] 1.0

  [-] 0.808   [-] 2.0

  [-] 0.808   [-] 1.8

  [-] 0.7   [-] 0.0126

  [Wh/kg] 350   [-] 0.0065

  [-] 0.95   [deg] 4.0

  [-] 0.98   [m/s] 19.4

  [kg/m2] 0.54   [m/s] 19.4

  [-] 0.17   [-] 0.9

  [-] 0.9   [m] 18000

  [kg/W] 0.00047   [m] 15000

  [-] 0.95   [m] 20000

  [W/m
2

] 847   [o'clock] noon

  [deg] 80   [o'clock] 8 pm

  [hr] 14

Table 1. Input for reference des ign

parameter value parameter value

  [m
2

] 25.8   [kg] 5.33

  [m] 24.7   [kg] 60.3

  [kg] 22.3   [deg] 2.26

  [kg] 9.37   @ 15km [m/s] 15.3

  [kg] 20.3   @ 20km [m/s] 22.7

Table 2. Res ult for reference des ign

여기에서 는 항력 계수, 는 비행 속도, 는 

수평면에 대한 비행 각도이며, 아래 첨자  , 

 , 은 각각 수평, 상승, 활강 비행을 의미한다.

아래 첨자 은 이 식들이 기계적 동력임을 

의미한다. 실제 전원 공급 장치가 추진 장치에 

공급해야 하는 동력 는 을 프로펠러 

효율 과 모터 효율 으로 나눈 값이다.ㅇ

상승 비행을 하여 최저 수평 고도 에서 출

발하여 최고 수평 비행 고도 에 도달하는 데 

소요되는 시간 은 식 (15)와 같다. 이와 유사

하게 활강 비행에 요구되는 시간 은 식 (16)

과 같다. 상승 비행 시작 시각  및 활강 비행 

시작 시각 는 입력값이다.

 ≡


 
  (15)

   


 
  (16)

여기에서,

    (17)

   (18)

  
 (19)

이며, 상승 각도 은 입력값으로 주어진다. 

식 (12), (13), (17), (18)에서 밀도 는 표준 대기

의 고도와 밀도 관계식을 사용하여 계산하였다.

Ⅲ. 기준 설계 및 일반 특성 분석

각 설계 인자의 변화에 따른 비교를 위하여 

기준 설계를 정하였다. 기준 설계에는 Table 1과 

같은 구성품 성능값 및 임무 관련 인자값을 사용

하였으며, 14일 체공으로 하였다.  2.5 kg, 

 0.5 kg으로 하였으며  14시간,  

843 W/m
2로 여름에 해당한다.

기준 설계 결과는 Table 2와 같다. 계산 결과

에 따르면  2.5 kg을 탑재하고 14일 동안 체

공하기 위해서는  24.7 m,  60.3 kg의 항

공기가 필요하다. 이 항공기는 Fig. 2와 같이 14

일 동안 고도 15~20 km 사이를 24시간을 주기로 

상승/하강/수평 비행하며, 비행 속도는 식 (17) 

및 (18)과 같이 고도에 따라 변화한다.

또한 체공 기간 중  및 는 Fig. 3과 같

다. 은 하루를 주기로 태양의 고도에 따라 

변화하며, 는 고도 20 km에서 720 W, 고도 

15 km에서 490 W이다. 상승 시에는 가 고도

에 따라 증가하여 1,780 W로 최대가 되는데, 이

것은 상승 시에는 식 (13)과 같이 비행과 더불어 

위치에너지까지 축적하여야 하고, 식 (17)과 같이 
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Fig. 5 . Effect of climbing/ gliding altitude

고도가 증가할수록 속도도 빨라져야 하기 때문이

다. 활강 비행 시의 는 21 W이다.

Fig. 4는 배터리 잔류 에너지를 나타낸다. Fig. 

4를 보면 본 기준 설계의 경우에 하루 중 배터리 

에너지 잔량의 최소값이 1일째부터 14일째까지 

지속적으로 감소하고 있음을 알 수 있다. 이것은 

하루 동안의 소모 에너지가 생산 에너지보다 크

다는 것을 의미한다. 배터리 중량은 체공 시간 

전체에서의 최소값(그림의 )이 배터리 전

체 에너지 용량의 10 % 이상이 되도록 결정하므

로 이 항공기의 경우에는 체공 시간을 늘리고자 

한다면(예를 들어 28일로) 배터리 중량을 늘려야 

하고 결과적으로 항공기 크기 및 중량도 모두 증

가한다. 반면에 소모 에너지만큼을 태양전지가 

생산할 수 있다면 하루 중 배터리 잔량의 최소값

은 날짜가 지남에 따라 변하지 않는다. 이 경우

에는 체공 시간을 늘려도 항공기 중량이 증가하

지 않는다. 이것은 이 항공기가 이론적으로 영구 

체공할 수 있음을 의미한다.

Ⅳ. 설계 공간 분석

태양전지를 사용하는 항공기의 설계 공간 분

석은 문헌 [3]에서 일부 설계 인자에 대해 상세

히 수행되어 있다. 본 연구에서는 해당 문헌에서 

분석하지 않은, 위치에너지 저장 및 사용과 관련

되는 인자들을 중심으로 분석하였다.

4 .1 최저 및 최고 수평 비행 고도

  이 항공기는 최저 수평 비행 고도 과 최고 

수평 비행 고도 의 차이가 클수록 활강 비행 

시간이 길어져 항공기 크기를 줄일 수 있을 것으

로 기대할 수 있다. Fig. 5(a)는  20 km로 일

정할 때 의 변화에 따른 의 변화를 나타낸

다. 쉽게 유추할 수 있듯이 이 낮을수록 

가 작아진다. 또한  15 km에서는 에 대한 

의 민감도가 크지 않으나 그 이상에서는 

가 급격히 증가하여  15.7 km에서는 현

실적인 설계가 불가능함을 알 수 있다.



932 양인영․이보화․장병희 韓國航空宇宙學會誌

1.0 1.2 1.4 1.6 1.8 2.0 2.2 2.4
50

60

70

80

90

100

110

 m_tot
 theta_gl

m
_t

ot
 [k

g]

c_L,gl [-]

1.9

2.0

2.1

2.2

2.3

2.4

2.5

th
et

a_
gl

 [d
eg

]

(a) gliding angle

2 3 4 5 6 7 8 9 10 11
0

50

100

150

200

250

300

350

 m_tot
 m_prop/m_tot

m
_t

ot
 [k

g]

theta_cl [deg]

0

3

6

9

12

15

18

21

 m
_p

ro
p/

m
_t

ot
 [%

]

(b) climbing angle

Fig. 6 . Effect of gliding/ climbing angle

그러나 앞서 서론에서 논의한 것처럼 유인기

와 공역을 공유할 수 없는 경우 은 ≥15 km

로 제한된다. 이 경우 위치 에너지 축적량을 늘

리기 위해서는 를 증가시켜야만 한다.

Fig. 5(b)는  15 km인 상태에서 에 따른 

항공기 중량을 나타낸 것이다.  19 km까지는 

 증가에 따라 항공기 중량이 감소하지만 그 

이상에서는 오히려 중량이 증가한다. 이것은  

증가에 따라 위치 에너지 축적량이 늘어나기는 

하지만 이와 더불어 높은 고도에서 수평 비행하

기 위해서는 더 큰 동력이 필요하고(식 (12)) 상

승 비행에 필요한 동력도 고도 증가에 따라 증가

하여(식 (13)) 필요한 배터리 중량 및 추진 장치 

중량도 증가하기 때문이다. 한편,  19.5 km에

서는 에 따른 의 민감도가 매우 크며, 

 21.3 km에서는 수렴하는 설계가 없었다.

4 .2 활강 각도 및 상승 각도

앞서 기술한 것처럼 항공기의 크기를 줄이기 

위해서는 활강 시간을 최대화하여야 한다. 고도 

 및 가 주어졌을 때 활강 시간은 식 (17)~ 

(19)와 같이 활강 속도  및 활강 각도 에 의

해 결정된다. 항공기 형상(즉 , )이 주어진

다면  및 은 ,  및 (즉 )의 함수이

다. 은 식 (20)과 같은데,

    




(20)

에어 포일 항력 계수  및 유해 항력 계

수 이 고정되었다고 할 경우 은 의 

함수이다(는 Oswald 계수로 상수). 결과적으로 

활강 시간은 의 함수이며, 이 배터리 중

량 및 항공기 전체 중량에 영향을 미침을 예측할 

수 있다. Fig. 6(a)는 에 따른 항공기 중량을 

나타낸 것이다. 는  1.9에서 최소이며, 

그 이상의 값에서는 오히려 증가한다. 이는 이 

영역에서 의 제곱에 비례하는 유도 항력(식 

(20)의 마지막 항)의 영향이 크기 때문이다.

과 가 서로 다른 에서 최소가 되는 

것은 에 의해 도 변하기 때문이다(식 (18)).

상승 각도 은 과 달리 설계 변수로서 임

의로 결정할 수 있다. 에 따른 를 Fig. 6(b)

에 나타내었다. 그림을 보면,  4°에서는 

가 증가하는데 이는 급상승에 따라 상승 시 추진 

장치의 동력 요구량이 증가하고 따라서 추진 장

치 중량이 커지기 때문이다. 그림에 나타난 것과 

같이 에 대한 의 비율은  4°에서 9 

%인 것이  8°에서는 15 %까지 증가한다.

이와 달리  4°에서 가 증가하는 것은 

작은 에서는 상승 비행에 소요되는 동력은 감

소하나 시간이 오래 걸리는 영향이 더 커 상승에 

소요되는 전체 에너지가 증가함으로써 결과적으

로 배터리 중량이 커지기 때문이다. 예를 들어 

 4°에서는 이륙 후  도달에 걸리는 시간이 

10.4 시간이고 이 상승 비행에 소요된 에너지는 

항공기 단위 중량 당 140 Wh/kg인데,  3°에

서는 13.4 시간, 159 Wh/kg이다.

 2.8°에서는 이륙 후 주어진 시간 내에 고

도 에 도달하지 못하여 분석에서 제외하였다.

4 .3 설계점 속도 및 설계점 고도

본 설계에서 항공기의 크기를 결정하는 데에

는 날개 면적에 관한 식 (1)을 사용한다. 그런데 

본 항공기는 주기적으로 고도와 속도를 바꾸면서 
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Fig. 8 . Effect of climbing/ gliding s tart time

비행을 하기 때문에 를 결정하기 위해서는 설

계점 속도 와 밀도 를 결정하여야 한다.

에 따른 는 Fig. 7(a)와 같다.  

19.3 m/s에서 가 최소이며, 더 큰 값에서는 

 
  

 ⋅ ∝ 
 의 영향으로, 

더 작은 값에서는  ∝ 
의 영향으로 가 

증가하고 이에 따라 가 증가한다.

는 설계점 고도 에 의해 주어지는데 

에 따른 는 Fig. 7(b)와 같다.  18.1 km

에서 가 최소이다. 고도가 이보다 높아지면

( 감소)  ∝ 의 영향이 커 가 증가한

다. 이보다 낮아지면( 증가) 가 감소함에 따

라 고고도에서 수평 비행을 하기 위한 의 증

가 폭이 커지고 이에 따라  ∝ 
 의 영향이 

커져 가 증가한다.

4 .4  활강 및 상승 시작 시각

Fig.  3에서   인 시간 동안은 배터리

가 충전된다. 그러나 배터리는 용량에 한계가 있

으므로 태양전지로 생성하는 동력을 모두 배터리

에 저장할 수는 없다. 따라서  중 배터리에 

저장할 수 없는 잉여 동력을 최대한 위치 에너지

로 저장하는 것이 바람직하다. 즉, 상승 비행 시

작 시각() 및 활강 비행 시작 시각()에 따라 

배터리 요구 중량이 달라짐을 예측할 수 있다.

를 고정하고 만을 늦출 경우 동력 소모가 

더 적은 최저 수평 비행 고도()에 체공하는 시

간이 더 길어지므로 배터리 용량을 줄일 수 있음

을 쉽게 짐작할 수 있다. 반대로 을 고정하고 

를 앞당기는 것도 마찬가지 효과가 있다. 그러

나 이것은 최고 수평 비행 고도()에서 체공하

는 시간을 줄여 고고도 체공 항공기의 의미를 축

소하는 것에 다름 아니다.

여기에서는 설계점( 12시,  20시)을 기준

으로 과 의 시간 간격(8시간)은 일정하게 두

고 을 변화시켜서 이 인자들의 영향을 살펴보

았다. 그 결과가 Fig. 8인데,  9시( 17시)에

서 가 최소이다.  9시에서 는 증가하

는데, 그 이유는 다음과 같다. Fig. 9는  선택에 

따른 ,   및 를 나타낸 것이다. 그림

에서 빗금 친 부분이 하루 중 배터리를 소모하는 

양이다.  12시와  9시를 비교해 보면,  9

시는   인 시간(즉, 배터리를 소모하는 

시간) 중 대부분을 동력 소모가 더 작은 에서 

비행하므로 배터리 소모량이 더 적고, 결과적으

로 가 작아지는 것이다.

한편  8시인 경우에  9시인 경우보다 

가 증가하는 것은 Fig. 9(c)에서 알 수 있듯
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Fig. 9 . Power & energy dependance on the 
climbing/ gliding s tart time (s hown 
for the 2nd and 3rd days )

이 상승 비행 중에   인 구간이 있어 이 

구간에서 추가로 배터리를 소모하기 때문이다.

Ⅴ. 결  론

본 연구에서는 위치 에너지를 축적하는 태양

에너지 장기 체공 항공기에 대해서 주로 위치 에

너지 축적을 위한 임무 경로와 관련된 설계 인자

에 대해 설계 공간을 분석하였다. 최고 수평 비

행 고도, 활강 및 상승 각도, 설계점 속도 및 고

도, 활강 및 상승 시작 시각에 대한 분석 결과 

이러한 값에는 항공기 설계가 가능한 특정 범위

가 존재하고 항공기 전체 중량을 최소화하는 최

적값이 존재하였다. 항공기 중량은 이 인자들에 

매우 민감하기 때문에 구체적인 항공기 설계에서 

이 인자들의 영향을 반드시 검토할 필요가 있다.

본 연구에서 도출한 각 인자의 범위 및 최적

값 등은 하나의 예시이고 절대적인 값들은 아니

다. 실제 설계 예에 따라 이 값들은 달라진다. 본 

연구에서는 이러한 값들의 영향을 검토할 수 있

는 방법을 제시하였다는 의미가 있다 하겠다.

본 연구에서는 한 인자의 값 변화가 나머지 

인자의 설계 가능 범위 혹은 최적값에 주는 영향

에 관해서는 다루지 않았다. 향후에는 이러한 영

향을 살펴보고 나아가 설계 최적화를 수행하는 

연구가 필요한 것으로 판단된다.

참고문헌

1) Ed Herlik et al., “UAVs for Commercial 

Applications Global Market & Technologies 

Outlook 2011-2016”, MiG LLC, 2010

2) http://records.fai.org, cited on 20th June 2011

3) Andre Noth, “Design of Solar Powered 

Airplanes for Continuous Flight”, Ph. D. 

Thesis, Ecole Polytechnique Federale de 

Lausanne, Suisse, 2008

4) 이주호, 이창관, 임세실, 김금성, 한재홍, 

“태양에너지 기반 장기체공 무인기 주요 치수 결

정 방법론”, 한국항공우주학회지, 제 38권 제 8

호, 2010, pp. 757~766.



<<
  /ASCII85EncodePages false
  /AllowTransparency false
  /AutoPositionEPSFiles true
  /AutoRotatePages /None
  /Binding /Left
  /CalGrayProfile (Dot Gain 20%)
  /CalRGBProfile (sRGB IEC61966-2.1)
  /CalCMYKProfile (U.S. Web Coated \050SWOP\051 v2)
  /sRGBProfile (sRGB IEC61966-2.1)
  /CannotEmbedFontPolicy /Error
  /CompatibilityLevel 1.4
  /CompressObjects /Tags
  /CompressPages true
  /ConvertImagesToIndexed true
  /PassThroughJPEGImages true
  /CreateJDFFile false
  /CreateJobTicket false
  /DefaultRenderingIntent /Default
  /DetectBlends true
  /DetectCurves 0.1000
  /ColorConversionStrategy /LeaveColorUnchanged
  /DoThumbnails false
  /EmbedAllFonts true
  /EmbedOpenType false
  /ParseICCProfilesInComments true
  /EmbedJobOptions true
  /DSCReportingLevel 0
  /EmitDSCWarnings false
  /EndPage -1
  /ImageMemory 1048576
  /LockDistillerParams false
  /MaxSubsetPct 100
  /Optimize true
  /OPM 1
  /ParseDSCComments true
  /ParseDSCCommentsForDocInfo true
  /PreserveCopyPage true
  /PreserveDICMYKValues true
  /PreserveEPSInfo true
  /PreserveFlatness true
  /PreserveHalftoneInfo false
  /PreserveOPIComments false
  /PreserveOverprintSettings true
  /StartPage 1
  /SubsetFonts true
  /TransferFunctionInfo /Apply
  /UCRandBGInfo /Preserve
  /UsePrologue false
  /ColorSettingsFile ()
  /AlwaysEmbed [ true
  ]
  /NeverEmbed [ true
  ]
  /AntiAliasColorImages false
  /CropColorImages true
  /ColorImageMinResolution 150
  /ColorImageMinResolutionPolicy /OK
  /DownsampleColorImages false
  /ColorImageDownsampleType /Bicubic
  /ColorImageResolution 300
  /ColorImageDepth -1
  /ColorImageMinDownsampleDepth 1
  /ColorImageDownsampleThreshold 1.50000
  /EncodeColorImages true
  /ColorImageFilter /DCTEncode
  /AutoFilterColorImages true
  /ColorImageAutoFilterStrategy /JPEG
  /ColorACSImageDict <<
    /QFactor 0.15
    /HSamples [1 1 1 1] /VSamples [1 1 1 1]
  >>
  /ColorImageDict <<
    /QFactor 0.15
    /HSamples [1 1 1 1] /VSamples [1 1 1 1]
  >>
  /JPEG2000ColorACSImageDict <<
    /TileWidth 256
    /TileHeight 256
    /Quality 30
  >>
  /JPEG2000ColorImageDict <<
    /TileWidth 256
    /TileHeight 256
    /Quality 30
  >>
  /AntiAliasGrayImages false
  /CropGrayImages true
  /GrayImageMinResolution 150
  /GrayImageMinResolutionPolicy /OK
  /DownsampleGrayImages false
  /GrayImageDownsampleType /Bicubic
  /GrayImageResolution 300
  /GrayImageDepth -1
  /GrayImageMinDownsampleDepth 2
  /GrayImageDownsampleThreshold 1.50000
  /EncodeGrayImages true
  /GrayImageFilter /DCTEncode
  /AutoFilterGrayImages true
  /GrayImageAutoFilterStrategy /JPEG
  /GrayACSImageDict <<
    /QFactor 0.15
    /HSamples [1 1 1 1] /VSamples [1 1 1 1]
  >>
  /GrayImageDict <<
    /QFactor 0.15
    /HSamples [1 1 1 1] /VSamples [1 1 1 1]
  >>
  /JPEG2000GrayACSImageDict <<
    /TileWidth 256
    /TileHeight 256
    /Quality 30
  >>
  /JPEG2000GrayImageDict <<
    /TileWidth 256
    /TileHeight 256
    /Quality 30
  >>
  /AntiAliasMonoImages false
  /CropMonoImages true
  /MonoImageMinResolution 1200
  /MonoImageMinResolutionPolicy /OK
  /DownsampleMonoImages true
  /MonoImageDownsampleType /Bicubic
  /MonoImageResolution 1200
  /MonoImageDepth -1
  /MonoImageDownsampleThreshold 1.50000
  /EncodeMonoImages true
  /MonoImageFilter /CCITTFaxEncode
  /MonoImageDict <<
    /K -1
  >>
  /AllowPSXObjects false
  /CheckCompliance [
    /None
  ]
  /PDFX1aCheck false
  /PDFX3Check false
  /PDFXCompliantPDFOnly false
  /PDFXNoTrimBoxError true
  /PDFXTrimBoxToMediaBoxOffset [
    0.00000
    0.00000
    0.00000
    0.00000
  ]
  /PDFXSetBleedBoxToMediaBox true
  /PDFXBleedBoxToTrimBoxOffset [
    0.00000
    0.00000
    0.00000
    0.00000
  ]
  /PDFXOutputIntentProfile ()
  /PDFXOutputConditionIdentifier ()
  /PDFXOutputCondition ()
  /PDFXRegistryName (http://www.color.org)
  /PDFXTrapped /Unknown

  /Description <<
    /ENU (Use these settings to create PDF documents with higher image resolution for high quality pre-press printing. The PDF documents can be opened with Acrobat and Reader 5.0 and later. These settings require font embedding.)
    /JPN <FEFF3053306e8a2d5b9a306f30019ad889e350cf5ea6753b50cf3092542b308030d730ea30d730ec30b9537052377528306e00200050004400460020658766f830924f5c62103059308b3068304d306b4f7f75283057307e305930023053306e8a2d5b9a30674f5c62103057305f00200050004400460020658766f8306f0020004100630072006f0062006100740020304a30883073002000520065006100640065007200200035002e003000204ee5964d30678868793a3067304d307e305930023053306e8a2d5b9a306b306f30d530a930f330c8306e57cb30818fbc307f304c5fc59808306730593002>
    /FRA <>
    /DEU <>
    /PTB <>
    /DAN <>
    /NLD <>
    /ESP <>
    /SUO <>
    /ITA <>
    /NOR <>
    /SVE <>
    /CHS <FEFF4f7f75288fd94e9b8bbe7f6e521b5efa76840020005000440046002065876863ff0c5c065305542b66f49ad8768456fe50cf52068fa87387ff0c4ee575284e8e9ad88d2891cf76845370524d6253537030028be5002000500044004600206587686353ef4ee54f7f752800200020004100630072006f00620061007400204e0e002000520065006100640065007200200035002e00300020548c66f49ad87248672c62535f0030028fd94e9b8bbe7f6e89816c425d4c51655b574f533002>
    /CHT <FEFF4f7f752890194e9b8a2d5b9a5efa7acb76840020005000440046002065874ef65305542b8f039ad876845f7150cf89e367905ea6ff0c9069752865bc9ad854c18cea76845370524d521753703002005000440046002065874ef653ef4ee54f7f75280020004100630072006f0062006100740020548c002000520065006100640065007200200035002e0030002053ca66f465b07248672c4f86958b555f300290194e9b8a2d5b9a89816c425d4c51655b57578b3002>
    /KOR <>
  >>
>> setdistillerparams
<<
  /HWResolution [2400 2400]
  /PageSize [545.000 394.000]
>> setpagedevice


