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ABSTRACT

In this research, the initial sizing of a HALE(High Altitude Long Endurance) UAV

which uses solar power and hydrogen fuel cell as an alternative energy was performed.

Instead of a wing box type, a glider type was chosen since it is relatively easy to get a

data thanks to many researches abroad. Maximum takeoff weight is around 150Kg and the

propulsion system is composed of motor, propeller, solar cell, and hydrogen fuel cell

which can be recharged through electrolysis. Maximum takeoff weight was estimated as

aspect ratio, wing span, wing area change while considering energy balance of required

energy which is necessary for flight during the entire day and available energy which can

be taken from the solar cell.

초 록

본 연구에서는 대체에너지로 태양광과 수소재생연료전지를 사용하는 고고도 장기체공

무인기의 초기 사이징을 수행하였다. 박스 윙 형태의 형상 대신 해외에서 연구가 많이 진

행되어 상대적으로 기본 자료들이 풍부한 글라이더 형태의 형상을 선택하였다. 이륙중량

150 kg 급으로 추진 시스템은 모터와 프로펠러, 태양광 전지, 전기분해를 통해 재충전이

가능한 액체수소 연료전지로 구성되어있다. 하루 동안 순항 비행 시 필요한 최소 요구 에

너지와 낮 시간으로부터 얻을 수 있는 태양광 에너지와의 에너지 균형을 고려하여 가로세

로비, 날개 길이, 면적 등 항공기 설계변수를 변화시키면서 전체 이륙중량을 추정하였다.

Key Words : High Altitude Long Endurance(고고도 장기체공), Solar Power(태양광 동
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Ⅰ. 서 론

1.1 태양광 추진 항공기의 등장

제 1차 세계대전 이후 항공기는 기술적으로

엄청난 진보를 해왔음에도 불구하고 한 가지 변

하지 않는 것은 탄화수소 연료를 사용하는 내부

연소 엔진을 사용한다는 것이다. 제트엔진은 항

공분야에서 새로운 시대를 열었지만 결국은 화

석연료의 발열 작용에 의한 추력을 얻는 이전과
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동일한 방식의 물리적 원리를 사용한다. 이러한

화석연료를 대체하려는 부단한 노력에도 불구하

고 내부 연소 기관보다 나은 추진 방법은 없는

것처럼 보였다. 그러나 최근 대체에너지원과 혁

신적인 추진시스템이 다시 주목을 받기 시작하

였다.

석유자원이 유한하다는 점과 고유가 시대를

맞이하여 항공기의 대체 에너지원을 찾는 것은

당연하지만 이러한 경제적 이유 이외에도 환경,

기술, 국가에너지 안보 문제 등의 문제로 대체

연료를 사용한 항공기의 개발의 필요성이 제기

되고 있다. 또한 화석연료를 대체하는 저탄소 또

는 무 배출(zero emission) 대체에너지의 관심이

높아지고 있는 가운데 여러 가지 대체에너지원

중 가장 각광받고 있는 것은 태양에너지이다[1,

2].

태양전지 구동 항공기는 수십 년 동안 여러

연구기관의 주목을 받아왔다. 이러한 형태의 항

공기는 태양빛이 광전지(PV, Photovoltaic) 셀을

통해 바뀐 전기 에너지를 사용하여 왔다. 태양

에너지의 가장 큰 장점은 비행 중 연속적으로

에너지를 얻을 수 있어서 연료가 필요 없고 배

기가스가 없다는 것이다. 또한 PV 셀이 낮에 전

기를 생산하여 충분한 여분의 에너지를 저장할

수 있다면 밤에도 비행을 할 수 있고, 거의 무한

시간 동안 비행을 할 수 있다. 태양전기 구동 추

진시스템의 다른 장점은 공기 흡입 엔진과 달리

공기 밀도의 변화에 민감하지 않다는 것이고 태

양빛은 대기층을 통과하면서 약해지므로 해수면

에 비해서 고도가 높을수록 강하기 때문에 태양

전지 구동 항공기는 고고도 장기체공(HALE,

High Altitude Long Endurance) 임무에 매우

적합하다[3, 4].

1.2 태양광 추진 고고도 장기체공 항공기

태양광 추진 고고도 장기체공 항공기의 경우

태양에너지를 활용하고자 하는 노력이 꾸준히

지속되어왔고, 특히 장기체공용 무인기의 경우

녹색 에너지 기반 추진 전략이 매우 효율적인

것으로 보인다[5].

항공우주분야에서 태양에너지는 지구탐사나

감시용 항공기, 통신위성, HALE(High Altitude

Long Endurance) 항공기 등에 주로 쓰이는데,

HALE 항공기는 20-30 km 정도의 높은 고도에

서 며칠 또는 몇 달 동안 장기적인 임무를 수행

한다. 높은 고도에서는 태양방사가 활발하기 때

문에 태양에너지는 고고도 항공기에 사용하기

적합하다. NASA와 AeroVironment사에서 태양

Fig. 1. NASA HALE UAV Production Timeline[7]

광 동력 고고도 장기체공 UAV를 제작하였고,

미국에서는 지속적으로 솔라 챌린저(Solar

Challenger)나 헬리오스(Helios)와 같은 많은 태

양광 항공기가 개발되었다(Fig. 1). 이후 2010년

에 Zephyr가 21.3 km 상공에서 약 2주 동안 무

착륙 연속비행을 수행하여 신기록을 수립하였다

[5, 6].

국외에서는 태양광 항공기 사이징 방법에 대

해 오랜 기간 동안 많은 연구가 진행되어 왔고,

실제 비행에도 성공한 사례가 있다. 반면에 국내

에서는 현재 고고도 장기체공 태양광 추진 항공

기에 대한 개발이 시작되는 시점이라 이에 대한

학문적인 연구가 많이 부족한 상황이다. 고고도

장기체공 가능성의 여부를 판단하는 논문이 주

를 이루지만 태양광 에너지를 산출하는 과정이

같은 사인(Sine) 형태의 비슷한 태양광 동력 프

로파일을 보이지만 고고도에서의 비행 대기환경

과 태양광 에너지와 관련된 상세한 인자들을 고

려하지 않은 논문들이 주를 이루고 있다.

국내에서 연구된 사이징 방법의 경우, 여러가

정을 통해 정해진 변수들에 대해 해석을 진행하

여 비행가능성을 판단하였다면[8], 본 연구에서

는 태양광 항공기에서 중요한 설계 변수들의 값

을 변화시켜 설계변수에 따라 연속비행 가능 여

부를 판별하였고, 기술 진보에 따른 태양광 전지

효율의 변화에 대해서도 사이징을 진행하였다.

또한 현재 국외에서 제시된 태양광 항공기 설계

에서 공력해석의 경우 상용 툴인 Xfoil을 이용하

여 항력계수를 계산하였으나[9] 본 연구에서는

항력계수를 유도항력계수(Induced drag coefficient),

마찰항력계수(Friction drag coefficient), 형상항

력계수(Form drag coefficient)로 세분화 하여 전

체 항력계수를 보다 정확하게 계산하였다.

구조 중량예측의 경우, 기존 국내 논문에서
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사용된 중량 예측은 일반적인 항공기 중량예측

수식에 수정계수를 곱하여 예측하였다. 하지만

태양광 항공기와 같이 일반적이지 않은 항공기

의 경우 수정계수를 곱함으로써 복합소재를 기

반으로한 글라이더형상의 구조중량을 정확히 예

측하기가 어렵기 때문에 본 연구에서는 실제 비

행에 성공한 태양광 추진 항공기와 구조적 물성

치와 형상이 유사한 글라이더형 인간동력항공기

의 실제 측정값을 사용하여 초기 중량을 예측하

였다.

또한 본 연구에서는 간단한 수식보다는 운용

대기환경을 고려한 상세인자들의 도입을 통해

보다 정확한 태양광 에너지 산출을 하였다.

현재 우리나라 국방과학연구소에서도 총 이륙

중량 150 kg급의 대체에너지를 이용한 고고도

장기체공 무인기의 개발을 시작하였다.

따라서 본 논문에서는 날개 길이 30 m, 최대

이륙 중량 150 kg 급의 고고도 장기체공 무인항

공기(Solar-powered High Altitude Long

Endurance Unmanned Aerial Vehicle, 이하

SPHALE UAV)를 사이징하고 하루 동안 연속비

행의 가능성을 분석하였다.

Ⅱ. SPHALE 공기역학

2.1 Airfoil 형상

고도가 높아짐에 따라 압력 및 공기밀도가 크

게 감소하며, 이에 따라 점성도 감소한다. 비행

하고자 하는 고도 18 km 에서의 레이놀즈수는

약 45만 정도로 저 레이놀즈 범위에 속한다. 따

라서 에어포일은 저 레이놀즈에서 양력효율이

높은 DAE-11을 선정하였다(Fig. 2).

2.2 3차원 양력계수 및 항력계수

Xfoil을 기반으로 한 Profili V2 프로그램을 사

용하여 구한 양력계수()와 항력계수()는 무

한 2차원 날개의 공력특성이기 때문에 유한날개,

즉 3차원 과 로 변환하는 계산이 필요하

다.

Fig. 2. Configuration of DAE-11 airfoil[8]

Fig. 3. Lift and drag coefficient plots against

angle of attack at Re = 458,000

레이놀즈수 458,000에서 받음각에 따른 DAE-11

의 2차원 양력 및 항력계수를 구하였다(Fig. 3).

3차원 유한 날개의 은 아래의 식을 통해

구한다[9].

   (1)

 





(2)

    ≤ 
   

(3)

여기서 는 에어포일의 3차원 양력계수의 받음

각에 따른 기울기이다. 는 2차원 양력곡선의

기울기이고, 은 가로세로비이다. 는 오스왈

드 계수(Oswald’s efficiency factor)이며, 식 (3)

으로부터 에 따라 값을 구할 수 있다.

3차원 는 날개형상항력(Wing profile drag,


)과 유도항력(Induced drag,   

), 유해

항력(Parasite drag, 
)의 합으로 표현할 수

있다[11, 12, 13].

 
 


(4)

 





(5)


 

(6)

여기서 유해항력계수는 날개가 크고 동체 면적

이 작은 글라이더 형태의 항공기의 통상적인 값

으로 
의 15 %로 계산하였다.

식 (4)는 다음과 같이 과 의 함수로 나

타낼 수 있다.

  
  

 (7)
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여기서 은 표면마찰에 의해 발생하는 항력

이다. 은 유도항력 수정인자(induced drag

correction factor)이며, 는 양력에 의한 점성

항력인자(viscous drag-due-to-lift)이다. 사이징

하고자 하는 SPHALE UAV의 공력계수 값 

과 , 는 자료의 회귀분석을 통해 값을

구하였다.

Ⅲ. 에너지 균형

3.1 태양광 에너지

SPHALE UAV에 부착된 태양광 전지로부터

발생되는 동력을 계산하기 위해서는 위치뿐만

아니라 지구를 기준으로 한 태양의 정확한 위치

등을 파악해야만 한다.

단위 면적당 태양광 전지로부터 얻을 수 있는

태양광 동력()을 구하는 식은 다음과 같다[4, 6].

  sinsincoscoscos (8)

여기서 지구공전궤도 상에서 비행하고자 하는

날짜의 실제 지구의 위치에서의 는 단위 면적

당 입사하는 태양광 동력()이며, 는 고도

에 따른 태양광 감쇠인자로, 순항고도 18 km에

서의 시간에 따른 태양감쇠인자를 적용하여 0.49

≤≤0.94, 는 태양광 전지의 효율, 는

SPHALE UAV의 주익 면적에 대한 태양광 전지

부착 비율, 는 비행 위치에서의 위도, 는 위도

에 따른 지구 경사각, 는 시간각을 의미한다.

3.1.1 연중 날과 위치에 따른 위도와 경도

SPHALE UAV의 비행위치와 비행 날짜에 따

라 태양광의 양은 상당히 달라진다(Fig. 4). 따라

Fig. 4. Solar power of Summer and Winter
solstice

서 SPHALE UAV에 부착된 태양광 전지로부터

발생되는 동력을 계산하기 위해서는 위치를 알

수 있는 위도() 및 경도와 1년 중 비행하고자

하는 날에 대한 정확한 개념의 이해가 필요하다.

3.1.2 지구 경사각

지구경사각(declination angle)은 태양광의 입

사선과 지구적도가 이루는 각도이다. 이 경사각

은 지구공전궤도면과 황도면(천구 상의 태양의

궤도면)과 이루는 각도와 동일하다. 지구가 여름

인 하지에 위치한 경우, 적도는 황도면(태양광

입사선)보다 23.5° 위에 위치하고, 반대로 겨울인

동지에 있는 경우 적도가 황도면보다 아래에 위

치하기 때문에 –23.5°가 된다. 공전궤도상에서

의 지구의 위치에 따른 지구 경사각을 구하는

식은 다음과 같다.

  sin


(9)

3.1.3 태양광 입사량

지구에 도달하는 태양광 입사량을 구하기 위

해서는 태양으로부터 지구 공전궤도 상에서의

지구 위치를 정확히 파악해야한다. 우선 지구 공

전궤도의 근일점(perihelion)을 기준으로 며칠

() 후인지와 지구와의 각도()를 구해야 한다.

여기서 근일점은 1월 4일을 기준으로 하며 를

구하는 식은 다음과 같다.

 


(10)

지구공전궤도의 평균반경( )과 이심률( )를

통해 실제 비행하고자 하는 날의 공전궤도 반지

름을 구할 수 있다.

   cos


(11)

마지막으로, 지구공전궤도의 평균 반지름과

실제 반지름의 비와 지구로 도달하는 태양광의

단위면적당 입사하는 평균 태양광()의 곱으

로 실제 원하는 날의 지구의 위치에서 입사하는

태양광을 구할 수 있다. 은 세계복사센터

(World Radiation Center, WRC)에서 정의한 태

양상수로 1352.8 
(±)이다.

  
 


 


(12)

지구의 평균 반지름 등 다른 상수는 참고문헌
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[12]에 제시되어있다.

3.1.4 시간각(hour angle)

태양의 시간각은 현재시각(instantaneous

time)에서 항공기를 기준으로 태양이 뜨는 시간

을 각도로 표현한 것이다. 그리니치 천문대의 경

도 0°를 기준으로, 우리나라는 동경 124°~132°에

자리 잡고 있어 대체적으로 폭은 약 7°~8°이다.

태양으로부터 얼마나 많은 태양광 동력이 도

달하는지는 위도의 영향이 전적으로 크다. 하지

만 여기서 경도를 고려하는 이유는 하루 동안에

입사하는 태양광 동력이 어느 시간에 가장 높은

값을 갖으며 비행위치에 따라, 시간에 따라 정확

한 태양광 동력 값을 결정하는 요소이기 때문이

다.

지역 표준 시간 자오선(The Local Standard

Meridian, LSTM)은 그리니치 기준 시와 비행위

치의 시간의 차이()로 구할 수 있다.

   (13)

균시차(Equation of Time, EoT)는 지구의 공

전궤도가 타원궤도이므로 궤도상에서 속도가 다

르며, 황도는 천구의 적도와 23.5° 기울어져있기

때문에 가상의 태양이 천구의 적도를 일정한 속

도로 운행한다는 가정식이며 식 (14)와 같다.

  sin cossin  (14)

 


 (15)

여기서 는 1월 1일로부터 지난 일수이다.

전체 시간 보정인자(The net Time Correction

Factor, TCF)는 경도를 통해 구할 수 있다.

    (16)

현지 태양 시(Local Solar Time, LST)는 현재

비행위치에서의 현지 시간(Local Time, LT)과

보정인자의 식으로 나타낼 수 있으며, 경도를 고

려한 태양의 시간각을 구할 수 있다.

 


(17)

  (18)

3.1.5 태양감쇠인자(Solar Attenuation factor)

태양감쇠인자는 태양광이 지구로 도달할 때

대기권 내의 반사와 흡수와 같은 환경적인 요인

을 고려한 인자로 고도와 태양이 뜨는 시간에

Fig. 5. Altitude vs. Attenuation factor

according to raising the solar
altitude[13]

따라 달라진다(Fig. 5).

낮은 고도에서 태양광을 얻는다면 태양광이

대기를 통과하면서 많은 요인들에 의해 감쇠가

되며, 고도가 높으면 태양광이 상대적으로 적은

대기권을 통과하기 때문에 감쇠가 줄어든다.

태양이 낮게 뜨는 오전 5~6시보다 남중하는

오후 12~1시에 대기권을 통과하는 거리가 줄어

들기 때문에 같은 대기권을 통과하는데 있어 태

양이 뜨면서 감쇠효과는 감소한다(감쇠인자 값

은 증가).

따라서 항공기가 순항 비행 시 일정한 고도에

서 하루 동안의 태양고도 각을 이용하여 시간에

따른 태양감쇠인자를 적용하여야 한다.

3.1.6 태양광 동력 및 에너지

태양광 전지를 주익에 부착하였을 때, 이 면

적으로부터 얻을 수 있는 태양광 동력은 단위

면적당 입사하는 태양광 동력( )에 날개 면적

( )를 곱하여 산출된다. 하루 24동안의 태양광

에너지는 시간에 대해 적분하여 구할 수 있다.

  (19)

 


 (20)

여기서 동력의 단위는 이며, 에너지의 단위는

이다.

3.2 최소 요구 비행에너지

순항비행의 경우 Fig. 6으로부터 비행 요구동

력(required power)은 다음과 같다.

 sin (21)
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Fig. 6. Forces on aircraft [14]

여기서 는 항력이고 는 항공기의 진행방향으

로의 속도, 는 항공기 중량, 는 비행경로 각

이다. 위 식에서 가 작다고 가정하면 sin≃

이 되고, 이를 양력계수와 항력계수로 다시 표현

하면

 


 (22)

이고 비행 중 요구에너지는

 


 (23)

평형상태 이외에 다양한 비행 상태를 고려할

수 있지만, 고고도 장기체공항공기의 임무 수행

을 위한 최소동력비행을 본 연구에서는 가정하

였다.

비행역학이론으로부터 최소 동력 속도는

  


(24)

이며, 최소 동력 양력계수는

  ,   (25)

여기서 는 최소 동력 상태에서의 항공기

속도이며, 는 유해항력계수, 는 가로세로

비, 는 오스왈드(Oswald) 계수로 0.8이다. 포물

선으로 가정했을 때 최소 동력 항력계수는

   (26)

식 (25)와 식 (26)를 결합하여 공력효율의 역수

를 구할 수 있다.










 (27)

식 (22)로부터 비행 중 최소 요구동력은

min 






 




 
 




 

(28)

이며, 시간 동안 비행하기 위해 요구되는 에너

지(required energy)는 다음과 같다[3, 14].

 


min









 




 
 




 






(29)

3.3 중량 예측

항공기 중량을 예측하기 위해 태양광 항공기

들의 경험식 중 하나인 Heliplat[17]의 식을 사용

하여 SPHALE UAV의 공허중량을 예측하였다.

     (30)

여기서 은 기체의 구조 및 제어시스템

을 포함한 중량이다. 는 기술진보 수정계수로

써 설계 기술, 경량 복합소재를 사용하는 등을

포함하는 계수로 0.97을 사용하였고, 는 모터와

프로펠러의 수정계수로 0.96으로 가정하였다. 

는 0.310, 는 0.311이며, 은 하중계수로 본 논

문에서는 순항 시 기동하중에 의한 하중계수는

적으나 상승 시 돌풍하중을 고려하여 2.5로 가정

하였다. 는 주익의 길이, 는 주익 면적이다.

태양광 전지와 연료전지의 중량은

  (31)

 


(32)

여기서 는 단위면적당 태양광 전지의 무게

(kg/m2)이며, 는 주익면적에 대한 부착비율

(%), 는 주익의 면적이다. 는 연료전지의

에너지 밀도(Wh/kg)이며, 은 가용한

연료전지 에너지이다.

총 SPHALE UAV의 중량은 구조 및 추진 장

치, 유상하중(payload) 중량 등의 합으로 구할

수 있다. 여기서 는 10 kg으로 가정한다.

    

  

(33)
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Ⅳ. 초기 사이징 수행

4.1 기체 형상

기체 형상은 NASA의 OpenVSP[18]를 이용하

여 글라이더 형상의 SPHALE UAV를 구현하였

다(Fig. 7).

4.2 사이징 결과

본 연구를 위해 2절 및 3절의 식들을 사용하

여 Microsoft Excel 기반으로 초기 사이징 프로

그램을 구축하여 다양한 설계변수의 변화에 대

한 사이징을 수행하였다.

4.2.1 공력해석

3절의 식 (1)~(7)과 개념들을 사용하여 순항고

도 18 km에서의 대기조건과 공력해석 상수들을

얻을 수 있다(Table 1).

4.2.2 복합추진시스템 및 태양광 동력계산을

위한 변수

본 SPHALE UAV에서 복합 추진 장치는 태

양광 전지와 모터 및 프로펠러, 연료전지를 포함

한다. 즉, 태양 전지판이 공허중량에 포함되지

않고 복합 추진시스템에 포함되는 것으로 가정

하여 사이징하였다.

태양광 전지는 가벼우면서도 유연성(Flexibility)

Fig. 7. Configuration of the SPHALE UAV

Temperature -56.5 ℃

Air density 0.1244 kg/m
3

Reynold’s number 458,000

Cruise speed 20.34 m/s

K1 0.0506

K2 -0.0492

CL 1.532

CD 0.016

Table 1. Aerodynamic Analysis of SPHALE
UAV

이 있는 박막형(Thin film) 태양전지로, 효율은

13%, 단위 면적당 중량은 0.351kg/m2로 가정하

였다.

인공위성을 대체하거나 허리케인 추적 또는

군사용 등의 용도로 모색되고 있는 고고도 장기

체공 무인기의 경우 태양광이 없는 밤 시간에

연속비행이 가능하기 위해서 낮 시간 동안 태양

광으로부터의 잉여 에너지를 저장하는 장치가

필요하며 주로 재충전 배터리나 연료전지를 사

용한다. 밤 시간 동안 활공하여 고도를 낮추면서

필요한 에너지를 줄여서 배터리나 연료전지의

크기를 축소하기도 한다. 본 연구에서는 감시장

비 구동을 위해서 소형 배터리를 사용하고 밤

시간 비행을 위한 에너지로는 재생 연료전지

(RFC: Regenerative Fuel Cells)를 사용하는 것을

가정하였다. 폐 루프(Closed Loop) 연료전지 시

스템은 반응 후 배출되는 물을 저장하고 있다가

낮에 태양전지로부터 얻는 전기에너지의 잉여분

으로 다시 수소와 산소를 분리하여 저장하고 햇

빛이 없는 밤에 연료전지를 이용해서 에너지를

얻게 된다. 이러한 방법으로 항공기를 몇 달 이

상 체공할 수 있게 된다. 연료전지는 Technical

Plan 2012[19]에 따라 2013년의 목표 연료전지

에너지 밀도인 550 Wh/kg을 사용하였다.

비행요구동력을 구하기 위해서 모터와 프로펠

러의 효율은 각각 0.96, 0.84로 가정하였으며, 연

료전지의 전기분해 효율은 100%로 가정하였다.

3절의 식 (9)~(18)과 비행위치 및 개념들을 기

반으로 태양광 동력 및 에너지 계산을 위한 기

본적인 변수의 값들을 Table 2에 나타내었다.

4.2.3 Case 1

4.2.3.1 태양광 동력

식 (8)을 사용하여 날개 길이() 30 m, 

25, 날개 면적( ) 36m
2
일 때(Case 1), 하루 동안

의 단위면적당 태양광 전지로부터 얻을 수 있는

동력을 구할 수 있다.

4.2.3.2 에너지 균형

앞서 가정한 변수들에 대해 구한 태양광으로

부터 얻을 수 있는 에너지는 34.7 kWh이며 주

간비행 동안 필요한 비행에너지는 15.5 kWh이

다. 이 에너지들의 차이는 주간비행 시 초과하는

태양광 에너지, 즉 야간비행을 위한 충전이 가능

한 에너지를 뜻한다. 차이만큼 저장된 에너지인

19.2 kWh는 야간비행 시 필요한 에너지 15.6

kWh보다 크기 때문에 하루 동안의 연속비행의

가능성을 확인할 수 있다(Table 3, Fig. 8).
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Flight date 21st June, 2013

Flight altitude 18 km

Flight location Osan, Korea

Latitude 37.15°

Longitude 127.08°

Days of year() 93 days

Days of year() 168 days

Days of year() 171 days

dGMT +9 hour

Declination angle 23.42°

Solar attenuation factor 0.49~0.94

Solar cell mass density 0.351 kg/m
2

Solar cell efficiency 0.13 (13%)

Solar cell fill factor 0.7 (70%)

Motor efficiency 0.96 (96%)

propeller efficiency 0.84 (84%)

Energy density of Fuel cell 550 Wh/kg

Table 2. Combined Propulsion system of

SPHALE UAV

Transit time 12.5 hour

Max. Solar power 3.89 kW

Max. Total required power 2.03 kW

Total solar energy 34.7 kWh

Required energy
Daytime 15.5 kWh

Nighttime 15.6 kWh

Table 3. Power and energy balance of

SPHALE UAV

4.2.3.3 중량 분포

앞에서 제시한 수식과 가정한 변수들을 사용

하여 SPHALE UAV 항공기의 기체 구조와 제어

시스템을 포함하는 공허중량을 계산하고 태양광

전지, 모터 및 프로펠러, 연료전지를 포함하는

Fig. 8. Total power profile of SPHALE UAV

Airframe(Structure+Control system) 80.4 kg

Payload(Weather sensor + Data

link system)
5.0 kg

Avionics 10.0 kg

Combined

Propulsion

system

Solar cell 8.8 kg

Motor & propeller 11.3 kg

Fuel cell system 40.4 kg

Total 155.9 kg

Table 4. Weight distributions of SPHALE UAV

Fig. 9. Weight breakdown of SPHALE UAV

복합추진 시스템 중량, 유상하중 및 항법전자시

스템의 중량, 총 이륙 중량을 Table 4와 Fig. 9

에 나타내었다.

이 사이징 값들은 하지에 하루 동안의 연속비

행을 위한 사이징 값들이며 겨울철에는 태양광

에너지 획득을 위한 날개 면적과 밤 시간 동안

의 비행을 위한 연료전지의 양이 크게 증가되어

야 할 것이다.

4.2.4 Case 2

앞의 Case 1과 동일한 조건하에 AR을 25로

고정하고 날개 길이(span)를 30m에서 20, 25m

로 변경할 경우 동력 및 에너지 균형을 비교하

였다(Table 5, Fig. 10).

비교 결과 본 SPHALE UAV는 날개 길이

20~25 m로는 부족하고 30 m일 때 비로소 태양

에너지가 총 비행요구에너지보다 큰 값을 갖게

되어 여름철 연속비행을 위한 하루 동안의 에너

지 균형을 만족함을 알 수 있다(Table. 5).

날개 길이가 증가함에 따라 공허중량(기체의

구조 및 제어시스템의 중량)은 42.8kg에서

60.6kg, 80.4kg으로 증가하였으며, 태양광 전지의

중량은 각각 3.9kg에서 6.1kg, 8.8kg으로 증가한
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다(Fig. 11). 여기서 날개 길이는 유상하중과 항

법제어 시스템 등의 요소에는 영향을 미치지 않

기 때문에 중량변화가 없다.

Span [m] 20 25 30

Wing area [m2] 16 25 36

Solar cell area [m2] 11.2 17.5 25.2

Max. Solar power

[kW]
1.73 2.70 3.89

Max. Total required

power [kW]
1.28 1.59 2.03

Solar energy [kWh] 15.41 24.09 34.68

Total required

energy [kWh]
26.96 28.53 31.05

Total Weight [kg] 112.9 132.8 155.9

Table 5. Changes in design parameters for
different span lengths with AR=25

Fig. 10. Percent changes in design parameters

due to changes of span length with
AR=25

Fig. 11. Weight breakdown for different
span lengths with AR=25

4.2.5 Case 3

Case 3은 Case 1과 동일한 조건하에 날개 길

이를 25m로 고정하고 AR을 20, 25, 30로 변화

시키면서 동력 및 에너지 균형을 비교하였다

(Table 6, Fig. 12).

AR [-] 20 25 30

Wing area [m2] 45 36 30

Solar cell area [m2] 31.5 25.2 21.0

Max. Solar power

[kW]
4.87 3.89 3.24

Max. Total required

power [kW]
2.41 2.03 1.78

Solar energy [kWh] 43.35 34.68 28.90

Total required

energy [kWh]
33.73 31.05 29.63

Total Weight [kg] 164.8 155.9 148.7

Table 6. Changes in design parameters
for different ARs with b=30 m

Fig. 12. Percent changes in design parameters

due to changes of AR with b=30m

Fig. 13. Weight breakdown for different ARs
with b=30 m
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날개 길이를 30 m로 고정하였을 때 AR이 증가

할수록 날개 면적은 감소하며, 이에 따라 태양광

전지의 면적 또한 감소한다. 따라서 하루 동안의

태양광 에너지가 감소하게 되어 총 요구동력보

다 적은 에너지를 갖게 된다. 이 30 까지는

태양광 에너지가 총 비행요구에너지보다 크기

때문에 하루 동안의 연속비행이 가능하지만, 만

약 30을 초과하였을 때는 연속비행이 불가능해

짐을 유추할 수 있다.

AR의 변화에 따라 중량분포의 변화를 Fig. 13

에 나타내었다.

4.2.6 Case 4

Case 4는 태양광 전지의 효율이 증가함에 따

라 하루 동안의 연속비행을 위한 최소면적과 최

소중량을 계산하여 비교하였다(Table 7).

최소 면적을 구하는 기준은 은 25로 고정

하고 태양광 전지의 효율을 제외한 나머지 비행

에 필요한 변수들은 Case 1과 동일한 조건으로

사이징을 수행하였다.

태양광 전지의 효율이 13 %일 때, 주간 비행

시 발생하는 초과에너지가 야간에 필요한 에너

지 15.04 kWh보다 조금 큰 15.13 kWh의 에너지

를 갖게 되어 연속비행이 가능하며, 이때의 최소

의 날개 면적은 31.14 m2, 총 중량은 145.8 kg이

다. Case 1에서 면적 36 m2와 비교하여 4.86 m2,

정도 적은 면적으로 연속비행이 가능함을 알 수

있다.

태양광 전지의 효율이 15 %일 때는 연속비행

이 가능한 최소 날개 면적은 26.0 m
2,

이며, 총

중량은 134.7 kg이고 20 %일 때는, 연속비행이

가능한 최소 날개 면적은 18.49 m
2,
으로 총 중량

Efficiency [%] 13 15 20

Wing Span [m] 27.9 25.5 21.5

AR [-] 25

Minimum

Wing area [m2]
31.14 26.01 18.49

Total Solar

energy [kWh]
30.00 28.91 27.41

Total required

energy [kWh]
29.90 28.75 27.31

Daytime Excess

energy [kWh]
15.13 14.49 13.53

Required energy

at night [kWh]
15.04 14.33 13.43

Total weight [kg] 145.8 134.7 108.7

Table 7. Changes in design parameters for

different Solar cell efficiency 

은 108.7 kg이다.

따라서 태양전지 효율이 중량과 날개면적을

최소화하는데 매우 중요한 변수임을 알 수 있고

본 SPHALE UAV 개발 시 최대한 태양전지 효

율을 높이는 것을 복합재 경량화 등 다른 변수

들 보다 우선적으로 고려해야 한다.

4.2.7 사이징 결과의 타당성

항공기의 중량추정에는 부분별 근사적인 중량

추정 방법과 통계적 중량추정 방법이 있다. 근사

적인 중량추정 방법에서는 과거 항공기의 중량

특성 데이터를 기본으로 하여 날개와 꼬리날개

의 중량은 날개의 단위 노출면적당 중량 값에

해당 면적을 곱하여 구하고 동체의 중량은 동체

의 단위 외부 면적당 중량 값에 외부면적을 곱

하여 구할 수 있다. 본 연구에서는 근사적인 중

량추정 방법으로 날개의 단위 노출면적당 중량

값에 날개 면적을 곱하는 개념을 사용하여 다른

태양광 추진 항공기의 날개 면적 대 총 무게비

의 그래프를 그려 사이징의 타당성을 검증하였

다.

Table 8에 비행에 성공한 총 중량 30 kg 이상

의 글라이더 형상의 태양광 동력 항공기 및 인

간동력항공기의 날개면적, 익면하중, 총 중량을

나타내었다.

태양광 항공기들의 익면하중과 총 중량에 대

해 1차 선형 보간법을 이용하여 사이징한 연구

결과와 비교하여 Fig. 14에 나타내었다. 선형 회

Wing
area
[m
2
]

Wing
loading
[kg/m

2
]

Total
weight
[kg]

Solair 1 22.00 9.09 200.0

Solair 2 17.00 13.53 230.0

Icare 25.70 14.01 360.0

Zephyr 1 27.90 1.08 30.0

Zephyr 2 25.10 2.21 55.5

Solarflugzeug 27.00 10.37 280.0

O sole mio 24.50 8.98 220.0

Solar one 24.15 4.32 104.3

Gossamer
Penguin 57.00 0.54 30.84

Case 1 36.00 4.33 155.9

Case 4_1 31.14 4.68 145.8

Case 4_2 26.01 5.18 134.7

Case 4_3 18.49 5.88 108.7

Table 8. Wing area, wing loading, and total

weight data compared with other
solar-powered airplanes
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Fig. 14. Weight vs. wing loading compared

with other solar-powered airplanes

귀식이 자료를 얼마나 신뢰도 있게 설명하는가

를 나타내는 결정계수( )는 1에 가까울수록 높

은 신뢰도를 보인다. 본 선형 회귀식의  은

0.8293으로 어느정도 신뢰도성 있는 추세선임을

알 수 있다.

Figure 14의 Case 1은 기준 항공기, Case 4_1

은 태양광 전지의 효율이 13 %일 때, Case 4_2

는 15 %, Case 4_3은 20 %일 때의 사이징 결과

이다. 기존 태양광 항공기 분포 그래프에 사이징

결과를 추가한 결과 기존의 글라이더 형상의 태

양광 항공기와 마찬가지로 Case 1과 Case 4_1,

2, 3 모두 선형 추세선에 근접한 위치에 분포해

있는 것을 확인할 수 있다. 따라서 본 연구의 사

이징 결과는 타당성이 있음을 알 수 있다.

Ⅴ. 결 론

본 연구에서는 여러 가지 설계변수들을 변경

하면서 SPHALE UAV의 항공기 사이징을 수행

하였다.

본 연구에서 수행한 가로세로비 및 날개 길

이, 태양광 효율의 변화 이외에도 온도변화에 따

른 태양전지 효율과 하중계수의 변화(현재는

2.5), 유상하중 및 연료전지의 무게 변화, 계절의

변화 등에 대한 연구도 추후 수행될 예정이다.

현재 수소 및 산소저장탱크, 연료전지를 포함

하는 재생연료전지 시스템에 대한 사이징은 하

루 동안의 연속비행에 사용한 수소 및 산소의

중량을 계산하여 경험식에 근거한 저장탱크의

사이징을 수행하였고, 연료전지는 가정한 비에너

지의 값을 사용하여 중량을 추정하였다. 추후에

는 수소저장탱크 사이징에 있어 정확한 저장기

압과 탱크의 물리적 크기와 중량, 나아가 압축기

의 동력 및 중량과 같은 세부적인 시스템에 대

한 가정 등을 포함하는 정확한 사이징 모델을

연구하여 본 사이징 프로그램에 추가로 반영할

예정이다.

현재는 여름철에 연속비행을 위한 연료전지를

사이징하였으나 추후 겨울철에 3일 정도의 체공

이 가능한 연료전지량도 계산하여 SPHALE의

사이징도 수행할 예정이다.

또한 밤 시간 비행을 위해 연료전지 대신 재

충전 배터리를 사용하고 활강을 활용하는

SPHALE의 사이징도 수행할 예정이다.
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