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1. 서    론

  최근 무인기의 개발이 범세계 인 화두로 떠

오르고 있다. 특히 고도 18~20 km 수 의 높은 

고도에서 운용되는 무인기는 의 이더 감시 
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ABSTRACT

  Recently, as the needs for eco-friendly aero propulsion system increase gradually, many study works 

have been conducted to develop the hybrid propulsion system for High Altitude Long 

Endurance(HALE) UAV. In this study, we analyzed both suitable energy distribution and management 

methodology among the total energy collected from solar cell and the total required energy of aerial 

vehicle and required energy of the regenerative fuel cell(RFC) for driving in the night time and 

optimized the energy balance mechanism based on the ascribed mission profile. 

       록

  최근 친환경 인 항공 추진시스템에 한 요구가 확 되고 있는 가운데 여러 에 지원을 조합하여 

장기 체공하는 무인기용 복합추진시스템을 개발하기 한 다양한 시도가 이루어지고 있다. 본 연구에

서는 주어진 임무형상에 따른 비행체의 에 지 균형 매커니즘을 최 화하기 하여 태양 지로부터 수

집 가능한 에 지와 비행체의 요구에 지 그리고 재생연료 지 구동을 통해 순환에 필요한 동력분배 

리시스템을 분석하 다. 
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 미사일 요격을 피해서 각종 정보수집과 정찰, 

감시, 감청 그리고 정보 계 등의 군사  활용

과 함께 산불과 각종 재난/재해의 사 감시  

측, 통신이나 방송서비스의 계/제공 등 민간

분야에도 다양한 임무를 수행할 수 있기 때문에 

그 심이 격하게 높아지고 있다.

  이와 함께, 환경오염에 한 국제  이슈와 탈

석유 체에 지 수단으로 최근 태양  발 시

스템에 한 심이 증 되고 있으며, 화석연료

의 지속 인 사용으로 인한 지구 온난화와 자원

고갈 기로 인해 친환경시스템에 한 필요성

이 요구되고 있기 때문에 기술 , 환경  문제를 

해결하기 한 방안으로서, 여러 에 지원을 조

합한 복합추진시스템 개발에 다양한 시도가 이

루어지고 있다[1].

  Fig. 1에서와 같이, Pathfinder와 Pathfinder 

Plus 등은 태양 지와 2차 지를 조합하여 고고

도 비행에 성공하 고, 태양 지와 재생연료 지

를 기반으로 하는 Helios는 2001년 8월에 고도 

약 96,863 ft 비행에 최  성공하 다. 한, 

2008년 국 QinetiQ사의 Zephyr는 태양 지와 

리튬-황 2차 지를 사용하여, 운용고도 60,000 ft 

이상에서 약 340시간(14일) 동안 비행하는데 성

공하 다[2-5].

  본 연구에서는 고고도 장기체공 무인기용 복

합추진시스템의 설계를 하여 고고도에서 수집 

가능한 태양 지와 재생연료 지를 통해 얻을 

수 있는 에 지량을 측하고, 비행체의 요구 에

지량의 계산을 우선 수행하 다. 이를 바탕으

로, 복합추진시스템의 효율 인 연동방법과 에

지 수집/분배/제어 방법을 고찰하 다.

Fig. 1 State of the art of HALE UAV[2].

2. 본    론

2.1 복합추진시스템 구성방안

  고고도 장기체공 무인기는 장기간 동안 임무

를 수행하기 때문에 지속 인 에 지의 공 이 

요구된다. 따라서 낮 동안 태양 지를 통해 수집

되는 에 지를 주 비행동력원으로 사용하고, 잔

여 에 지를 이용하여 수 해장치(electrolyser)를 

구동하여 수소  산소를 생산한 후, 야간동안 

연료 지를 구동하는 형태의 재생연료 지시스

템(Regenerative Fuel Cell, RFC)을 채택하는 것

이 효율 이다. 한, 비상상황을 비하여 2차

지를 보조동력원으로 구성하 다.

2.2 태양에 지 수집 원리

  고고도 장기체공 UAV에 장착된 태양 지로부

터 수집 가능한 에 지는 다음 Eq. 1로 나타낼 

수 있다[6].

   ××× × sin (1)

  여기서, ,  , , , θ, 는 각각 수집 가

능한 태양에 지, 단 면 당 태양일조량, 태양

지의 표면 , 태양 지의 효율, 태양의 상승각

도, 복사 선의 기 투과율이다. 이때, 는  18 

km 이상의 성층권에 하여 0.95를 용 하

다.

  한, 단 면 당 태양일조량()은 세계복사센

터에서 정의한 태양상수( = 1352 W/m2)와 

Eq. 2를 통해서 계산되어진다.

  cos
 



(2)

  여기서,  , , 는 각각 이심률, 표  태양상

수, 지구 심축과 태양 간의 각도이며, = 

0.017,  = 1352 W/m2 이며, 는 Eq. 3을 통

해 구할 수 있다.

 


(3)
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Fig. 2 Daily energy balance diagram.

  아울러, 시간 별 태양의 상승각()는 Eq. 4를 

통해 계산할 수 있다.

  


cossinsin

coscoscos
(4)

  여기서, φ, , , 는 각각 도, 지구의 표

경사각, 시간각, 표 경사각이며, 는 Eq. 5에 의

해서 계산된다[6].

 


× sin


 (5)

  비행체 날개에 부착된 태양 지로부터 얻을 

수 있는 가용동력()은 Fig. 2와 같으며, 가용에

지()는 수집 가능한 동력을 일조시간에 

하여 분하면 다음 Eq. 6과 같다.

 



 (6)

  여기서,  , 는 각각 일출시간, 일몰시간이

다.

2.3 비행체 요구동력

  본 연구에서 용한 고고도 장기체공 UAV의 

비행체는 18 km이상의 성층권에서 운용되는 비

행체로 설계변수는 Table 1과 같이 가정하 다.

Parameters(Symbol) Valules Unit

Month 8 -

Target altitude(h) 18 km

Air density(ρ) 0.1207 kg/m3

Wing area(Sw) 50 m2

Cruise speed(V) 23 m/s

Propeller efficiency() 90.0 %

Motor efficiency( ) 85.0 %

Solar cell efficiency() 18 %

RFC efficiency() 42.0 %

Table 1. Input data.

  항력계수( )는 Eq. 7을 통해 계산된다[7]. 

  




(7)

  여기서, AR(Aspect Ratio), e, 은 각각 종횡

비, Oswald의 효율계수, 양력계수이며, 은 Eq. 

8을 고려하여 계산된다. 

 



(8)

  여기서, W, Sw, ρ, V는 각각 비행체의 이륙

량(kg), 날개 면 (m2), 공기 도(kg/m3), 비행체 

속도(m/s)이다. 한, 비행체의 항력()는 Eq. 9

을 이용하여 구할 수 있고,

 



 (9)

  여기서, 는 비행체의 항력계수를 의미한다.

  아울러, 비행체가 정해진 고도에서 수평비행 

하고 있다고 가정할 경우 추진력은 항력과 같기 

때문에 순항동력은 다음 Eq. 10에 의하여 계산

할 수 있다.

 


(10)
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  여기서,  , 는 각각 로펠러 효율, 모

터의 효율이다.

2.4 재생연료 지 요구동력

  재생연료 지 시스템은 비행체가 야간임무 시 

필요한 요구동력을 지속 으로 공 해야 한다. 

따라서 연료 지동력()은 Eq. 11을 통해 구할 

수 있다[8].

      (11)

  여기서, , , 는 각각 순항요구동력, 

유상하  요구동력, 항 시스템 요구동력이다.

2.5 수 해 스택 요구동력

  수 해 스택에 공 해야 하는 동력()은 야

간에 연료 지동력()을 생성하는데 필요한 연

료  산화제를 생산하는데 소모되는 력을 의

미하며, Eq. 12를 통해 구할 수 있다. 

 





 (12)

  여기서,  , ,  , 는 각각 수 해 스

택의 소모동력, 연료 지 스택의 구동시간, 일일 

일조시간, 재생연료 지시스템효율을 각각 의미

한다. 

  따라서, 태양 지로부터 수집해야 할 총 요구

동력()은 Eq. 13과 같이, 주간에 소모하는 비

행동력과 수 해 스택의 소모동력()을 합함

으로써 구할 수 있다.

      (13)

2.6 에 지 분배방안

  Fig. 3에서 나타낸 바와 같이, 비행체가 이륙

하기  태양 지를 통해 얻는 동력과 동작에 

필요한 동력을 악한다. 이때, 실제 얻는 에

지량이 을 때는 2차 지를 통하여 추가 인 

동력을 공 한다. 태양 지 혹은 2차 지를 통해 

동작에 필요한 동력을 얻을 수 있는 시 부터 

기추진 장치와 임무장비들을 동작시킨다. 비행

체가 이륙한 후 고도상승에 필요한 동력을 지속

으로 증가시키면서 재 비행체의 고도와 비

행속도를 측정하고 목표고도 그리고 목표 비행

속도와 비교 분석한다. 비행체가 임무를 해 설

정한 고도와 비행속도를 모두 만족하지 못하면 

동력을 상승시키고, 두 가지 모두를 만족시킬 때 

Fig. 3 Power distribution flow[9].
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Fig. 4 Start-up Mode.

동력모드를 낮 순항모드로 환하여 순항동력으

로 비행체를 동작시킨다. 낮 순항모드로 진입하

면 먼  태양 지로부터 얻는 에 지와 요구에

지를 비교한다. 이때 요구에 지보다 가용에

지가 크면 태양 지를 사용해서 순항 비행한다. 

반면, 가용에 지가 을 시에는 2차 지 등 추

가동력원을 통해 요구동력을 제공하며, 추가동력

을 더해도 비행요구동력보다 을 시에는 긴  

상황으로 간주한다. 2차 지를 추가로 사용할 때

는 2차 지의 동력소모 제한 을 고려하여 2차

지와 태양 지동력을 사용하는 시 을 결정한

다. 낮 순항비행을 하면서 태양의 일몰시기를 측

정하고, 그 시  이후부터 밤 순항비행모드로 변

환한다. 밤 순항비행모드도 연료 지와 2차 지

를 동력원으로 사용하며, 낮 주기와 유사한 형태

의 알고리즘을 따른다. 순항비행을 하면서 태양

의 일출시기를 측정하고, 일몰에 임무의 지속 혹

은 하강을 결정하게 된다. 임무를 지속할 시에는 

연료 지의 출력을 이고 낮 순항비행모드로 

변경하며, 임무의 완료 시에는 비행체를 하강시

킨다.

2.7 비행모드에 따른 에 지 분배

2.7.1 기동작 모드(Start-up Mode)

  기동작 모드는 비행체의 이륙  기 동작

에 필요한 동력을 제공하기 한 모드로서, 태양

지 혹은 2차 지를 사용하여 동작한다. 태양

지로부터 얻는 동력이 충분할 시에는 태양 지

를 단일동력원으로 사용가능하지만 동력이 부족

Fig. 5 Day Cruise Mode.

할 때는 2차 지를 보조동력원으로 사용해야 한

다. Fig. 4와 같이, 태양 지와 2차 지를 동시에 

사용할 경우 짧은 순간동안 비행체를 구동하기 

해 필요한 동력을 각각 2차 지와 태양 지로

부터 동력분배 리장치(Power Management and 

Distribution, PMAD)에 공 받음을 알 수 있다. 

수집 가능한 동력이 추진 장치를 가동할 만큼의 

충분한 동력까지 도달하면 2차 지의 사용을 

차 인다. 

2.7.2 낮 순항비행 모드(Day Cruise Mode)

  Fig. 5에서와 같이, 낮 순항비행 모드는 낮 동

안 목표고도에서 임무를 수행하기 한 핵심 모

드이다. 태양 지로부터 가장 많은 동력을 공  

받을 수 있기 때문에 수 해장치의 구동과 2차

지 충  등 야간 비행모드를 비하는 단계이

다. 태양 지로부터 수집되는 동력을 우선 으로 

비행동력으로 공 하고, 남은 잉여동력을 수 해

장치를 구동하여 연료와 산화제를 생산하고, 2차

지를 충 하는데 각각 사용한다. 이때, 동력공

은 비행에 우선순 가 있기 때문에 운용환경

의 변화에 따라 비행체의 요구동력이 증가할 때

는 수 해장치와 2차 지에 공 되는 에 지량

을 이고 비행체에 공 되는 동력을 증가시켜

야 한다. 

2.7.3 밤 순항비행 모드(Night Cruise Mode)

  Fig. 6에서와 같이, 태양으로부터 비행에 필요

한 동력을 공 받지 못하는 시 부터 낮 순항비
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Fig. 6 Night Cruise Mode.

행 모드에서 밤 순항비행 모드로 변경한다. 이때 

태양 지로부터 력 공 이 단되고, 수 해장

치의 구동과 2차 지의 충 을 단한다. 밤 순

항비행 시에는 비행고도를 낮추거나 야간에 사

용이 불가한 탑재센서의 구동을 정지시키며 비

행한다. 이때 필요한 동력은 낮 동안 수 해장치

를 구동시켜 생산된 수소와 산소를 이용하여 연

료 지를 구동시켜 비행동력과 임무장비에 필요

한 동력을 공 한다.

2.7.4 최 출력 모드(Hight Power Mode)

  상승  최 출력 모드로 변경되면 Fig. 7에서

와 같이, 기 설정된 낮 순항비행동력 보다 큰 동

력이 공 되어야 한다. 이 모드에서는 수 해장

치와 2차 지를 충 하는 동력을 차단하고 비행

체의 최 속도  상승에 필요한 동력을 모든 

동력원에서 공 한다. 최 출력 모드 동안에 비

행체의 재 고도와 속도를 지속 으로 모니터

링 하여 순항모드 혹은 다른 모드로의 변경을 

고려한다.

2.8 태양  무인기의 에 지 수집  분배

  본 연구에서는 운용계 , 목표고도, 태양 지

와 재생연료 지의 효율 등의 운용환경과 비행

체의 크기 등을 Table 1과 같이 설정하여 지속

으로 순환이 가능한 에 지 수집  분배시스

템을 고려하여 설계하 다. 

  태양 지의 면 을 30 m2에서 40 m2까지 일

정크기로 증가시키면 Eq. 1∼6을 통해 계산된 

Fig. 7 High Power Mode.

Day Night
+1 -2 +1 -2

Ssc Esc Elev Epl Eelct Efc Elev Epl

30.00 50.32 18.12 1.30 28.77 12.08 13.97 0.35
﹕ ﹕ ﹕ ﹕ ﹕ ﹕ ﹕ ﹕

32.50 54.51 18.12 1.30 32.33 13.58 13.97 0.35
35.69 56.57 18.12 1.30 34.09 14.32 13.97 0.35
﹕ ﹕ ﹕ ﹕ ﹕ ﹕ ﹕ ﹕

39.65 66.50 18.12 1.30 42.72 17.94 13.97 0.35
1:Energy production, 2:Energy Consumption

Table 2. Solar cell area and energy distribution.

수집 가능한 에 지()는 차 증가하고, 비행

에 필요한 에 지( )와 탑재에 지()는 일정

함을 알 수 있다. 한 운용모드와 알고리즘에 

맞게 태양 지와 연료 지로부터 수집 가능한 

에 지와 비행에 필요한 주·야간 비행요구에

지  탑재요구에 지에 한 계산을 반복 수행

하 으며, Table 2와 같다. 

   Fig. 8은 태양 지 장착면 에 한 주·야간 

체 에 지 분배량을 나타낸다. 약 50.00 m2 의 

비행체 날개에 태양 지의 부착면 을 변화시켰

을 때, 약 35.69 m2의 면 에 부착하면 약 56.57 

kWh의 에 지를 수집 가능하다. 주간 순항비행

에는 약 18.12 kWh, 탑재임무장비 구동에는 약 

1.30 kWh, 수소와 산소를 만들기 한 수 해장

치의 구동에 약 34.09 kWh를 소모함을 알 수 있

다. 이때, 2차 지는 충 과 방 량이 동일하게 

계산된다. 야간 순항비행에는 기 연료와 수
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해장치를 통해 공 하는 연료를 통해, 연료 지

로부터 약 14.32 kWh를 공 가능하다. 한, 순

항비행을 해 약 13.97 kWh를 소모하며, 탑재

임무장비 구동에는 약 0.35 kWh를 소모함을 알 

수 있다.

3. 결    론

  본 연구에서는 태양에 지 기반 성층권 장기

체공 UAV의 시간 별 수집 가능한 에 지 분포

를 측하고, 수집된 에 지를 비행체의 비행동

력과 재생연료 지시스템을 운용하는 동력  2

차 지를 충․방 하는 동력에 한 효율 인 

분배 리 기법에 한 연구를 수행하 다. 

  본 연구에서 제안된 임의의 임무형상에 맞게 

운용되는 비행체의 주간 가용에 지는 약 56.57 

kWh이며, 소요에 지는 약 53.51 kWh이다. 야

간 가용에 지는 약 14.32 kWh이며, 소요에 지

는 약 14.32 kWh 이며, 수집과 분배 측면에서는 

하다고 단할 수 있다.

  추가 으로 본 연구에서 제안한 운용모드를 

비행체의 움직임에 따른 세부모드로 구분 할 필

요가 있다. 비행제어컴퓨터에서 비행체의 자세와 

운용환경에 따라 하 계통인 동력분배 리장치

(PMAD)에 추가동력을 요구했을 때, PMAD 자

체 으로 동력원을 선정하도록 하는 등 발생할 

수 있는 모든 상황을 고려하여 알고리즘을 구성

해야 한다. 따라서 비행 시 발생 가능한 상황에 

한 정확한 측과 구분이 선행되어야 한다. 

한, 비상상황에 한 정의와 그에 응하는 비행

제어컴퓨터와 PMAD 간의 상호 연동 등에 해

서도 추가 인 연구가 이루어져야 할 것으로 

단된다. 
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