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Ⅰ. 서  론

2006년 On-Demand Aviation 개념이 소개[1]되고 

2016년 Uber Elevate가 전기 추진 비행체를 이용한 도

심 항공 모빌리티(Urban Air Mobility, 이하 UAM) 백

서[2]를 발표한 이후 UAM에 대한 관심이 고조되고 세

계 각국의 항공기 개발사들은 다양한 형태의 전기 추진 

수직 이착륙(Electric Vertical Take-Off and Landing, 

이하 eVTOL) 기체를 개발하고 있다. 그러나 eVTOL 기

체 제조사들이 공표한 성능을 만족하기 위해 요구되는 

배터리 팩 기준 비출력(Specific Power)과 비에너지

(Specific Energy) 사양은 모두 상이한 것으로 예측된다 

[3,4]. 임무 요구도와 기체의 형상에 따라서 현재보다 

높은 수준의 배터리 성능이 요구되기도 하므로 배터리 
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ABSTRACT

Sensitivity of aircraft sizing depending on battery performance was studied for a generic quad tilt 

rotor type electric vertical takeoff and landing vehicle. The mission requirements proposed by Uber 

Elevate and NASA were used for initial sizing, and the calculated gross weight is ranged between 

5,000lb and 11,000lb for battery specific energy range of 200-400Wh/kg in pack level and 

continuous discharge rate range of 4-5C. For the assumed gross weight of 7,000lb, the required 

battery performance was calculated with two different criteria: available power and energy, and the 

effects of battery specific energy and discharge rate are analyzed. The maximum discharge rate is 

also recommended considering failure cases such as one battery pack inoperative and one prop 

rotor inoperative.  

초   록

본 연구는 일반적인 쿼드 틸트 로터 타입의 전기 추진 수직이착륙 항공기에 대하여 배터리의 성능에 따

른 기체 사이징의 민감도를 분석하였다. Uber Elevate와 NASA가 제시한 임무 요구도를 기반으로 초기 

기체 사이징을 수행하였으며, 200Wh/kg~400Wh/kg의 배터리 팩 기준 비에너지와 4C~5C의 연속 방전율 

범위에 대하여 항공기의 총 중량은 5,000lb~11,000lb으로 예측되었다. 기체 총 중량을 7,000lb를 가정 시 

가용 출력과 가용 에너지 측면에서 각각 요구되는 배터리 사양을 도출하였으며, 배터리 비에너지와 방전

율의 영향을 분석하였다. 배터리 팩 고장 및 프롭 로터 고장과 같은 조건을 고려하여 배터리 최대 방전율 

또한 제시하였다. 
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사양은 eVTOL 설계에 있어서 매우 중요한 인자 중 하

나이다. 기존 내연기관의 연소 추진 방식은 엔진에 의해서 

가용 출력(Available Power)이 결정되고 엔진의 효율 및 

연료의 중량에 따라서 가용 에너지(Available Energy)가 

결정된다. 반면에 배터리 전기 추진 방식은 배터리의 특

성과 중량에 따라 최대 가용 출력과 가용 에너지가 결정

되는 특징이 있다. 따라서 eVTOL 기체 설계 시 배터리

는 주어진 임무를 모두 수행할 수 있는 에너지 용량과 

이착륙 시 요구 출력을 모두 만족할 수 있어야 한다.

UAM에 대한 많은 관심과 함께 그동안 UAM에 활용

하는 데 필요한 eVTOL 항공기의 요구도와 이를 만족하

기 위한 다양한 형상의 기체 개념설계 연구가 활발히 진

행되어왔다.

먼저 eVTOL 기체의 개념설계 연구 시 주로 사용되는 

임무 요구도에는 Uber 요구도[5]와 NASA 요구도[6]가 

있다. Uber는 UAM 서비스 운영자 입장에서 실제 수요와 

현재 기술 수준을 고려하여 기체 및 임무에 대한 요구도

를 제시하였으며, 특히 사이징 임무를 60mile의 임무 비

행 거리와 6mile의 예비 임무(Reserve) 거리로 제시하였

다. NASA는 자체 분석 결과를 기반으로 배터리 1회 충

전 후 37.5mile의 비행거리를 2번 운행함과 동시에 현재 

FAA 인증 기준을 만족할 수 있도록 예비 임무 시간을 

20분 이상으로 정의하였다. 또한 Uber와 NASA가 제안하

는 최소 유상하중(Payload)은 각각 980lb, 1,200lb이다.

eVTOL 항공기의 개념설계는 단일 주로터 헬리콥터

(Single main rotor helicopter), 멀티콥터(Wingless 

또는 Multicopter), 리프트-크루즈(Lift-plus-cruise 또

는 Stopped rotor), 틸트 윙(Tilt wing), 틸트 로터(Tilt 

rotor), 덕티드 팬(Ducted Fan) 타입 등 다양한 형상에 

대해서 진행되어 왔다. NASA에서는 수직이착륙기 설계 

및 해석 툴인 NDARC[7,8]를 이용하여 앞에서 언급한 

NASA UAM 요구도를 만족하는 다양한 형상의 기체 

개념설계 연구를 수행하였다[9-12]. 다만 일반 및 예비 

임무 시간, 유상하중 측면에서 보다 보수적인 기준을 

제시하고 있는 NASA의 UAM 임무 요구도를 만족하기 

위해서 현재 기술 수준보다 높은 400Wh/kg의 배터리 

팩 비에너지 성능을 가정하였다. NDARC 외에도 학계

에서 개발된 대표적인 항공기 초기 사이징 툴로는 미국 

스탠포드 대학의 SUAVE[13,14], 국내 서울대학교의 

RISPECT+[15-17]가 있다. 앞에서 언급된 임무 요구

도와 개념설계 툴 외에도 각자 새롭게 제안한 요구도와 

해석툴을 적용하여 임무 형상과 배터리 성능에 따른 민

감도를 분석한 연구들도 있다. Duffy et al.[18]은 헬리

콥터, 리프트-크루즈, 틸트 로터 타입 eVTOL 기체에 대

해 사이징을 수행하고, 비에너지와 임무거리에 따라서 기

체 총 중량이 변하는 경향성을 확인하였다. Brown and 

Harris[19]는 대표적인 eVTOL 형상들에 대해서 예비임

무 시간, 임무 거리, 배터리 비에너지가 기체 총중량, 임

무 시간, 비용에 미치는 영향을 분석하였다. 다만 배터리

의 비에너지가 eVTOL 기체 설계 시 주요한 성능인자임

에도 비출력 및 방전율(Discharge rate)을 복합적으로 

고려한 기체 사이징 연구 또한 필요하다고 판단된다.

본 연구는 배터리 비에너지와 방전율이 일반적인 쿼드 

틸트로터 타입의 eVTOL 기체 설계에 미치는 영향을 분

석하였다. Uber의 임무 요구도를 상회하는 새로운 기체 

요구도를 제시하고, 이를 만족하기 위한 기체 초기 사이

징을 수행하였다. 동시에 1,200lb 유상 하중을 만족하는 

기체에 대해 총중량 변화에 따라 요구되는 배터리의 비

에너지와 방전율을 검토하였다. 성능 해석 시 모멘텀 이

론을 기반으로 요구 출력 및 에너지를 계산하였고, 

NDARC에 적용된 모델을 도입하여 중량과 비용을 예측

하였다. 임의의 기체 총 중량 7,000lb를 특정하고, 가용 

출력과 가용 에너지에 따라 사이징된 각각의 배터리 성

능 사양을 도출하였고, 배터리 성능 인자인 비에너지와 

방전율이 기체 사이징에 미치는 영향을 분석하였다. 또한 

비상 상황(Emergency condition) 시 요구되는 배터리 

최대 방전율(Maximum discharge rate)을 계산하였다.

Ⅱ. 분석 기법

2.1 임무 요구도

본 연구에서 가정한 기체 요구도는 Table 1에 명시되

어 있다. 유상하중의 기준은 조종사 1명과 승객 5명이며, 

미국 성인 통계 자료[20](Table 2)와 수화물을 고려한 

NASA의 연구자료[6]를 참고하였다. 비행거리(Range)와 

이착륙 고도(Take-off and landing altitude), 순항 고도

(Cruise altitude), 맞바람 속력(Headwind speed)은 Uber

Requirement items Value

Cruise speed 130knots

Payload 1,200lb

Sizing mission range 60mile

Reserve range 6mile

Take-off / landing altitude 5,000ft

Cruise altitude 1,500ft AGL

Headwind speed 13knots

Table 1. Vehicle Requirement

Allowable pax Avg. weight Baggage

6 189lb (86kg) 11lb (5kg)

5 189lb (86kg) 51lb (23kg)

4 219lb (99kg) 81lb (37kg)

5 219lb (99kg) 21lb (10kg)

4 275lb (125kg) 25lb (11kg)

Table 2. Typical characteristics of the different 
operational models for payload of 1,200lb [20]
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의 기체 요구도에 제시된 사이징 임무 형상을 참고하였

다. NASA의 UAM 기체 요구도에서는 평균 맞바람 속력

을 10knots로 제안하고 있으나, 본 연구에서는 보다 보수

적인 값을 제시한 Uber 기체 요구도의 13knots를 채택하

였다. 또한 임무 형상을 구체화하기 위해 NASA UAM의 

임무 형상을 참고하여 천이비행 구간 시 제자리 비행 요구 

출력을 10초 동안 유지하고 고정익 모드 비행 시 상승률

(Climb rate)을 900fpm으로 적용하였다. 또한 지상 이동

(Taxi) 구간에서는 항속 비행 구간의 10% 출력 사용을 

가정하였다. Fig. 1은 보완된 임무 형상을 도식화한 것이

며, 임무 구간별 상세 정보는 Table 3에 명시되어 있다.

2.2 기체 초기 사이징 분석 모델

틸트 로터 타입의 수직이착륙 기체는 수직이착륙 및 

제자리비행 구간에서 회전익 항공기의 비행 특성을 가지

며, 순항 구간에서는 고정익 항공기의 비행 특성을 갖는

다. Fig. 2는 본 연구에 사용된 eVTOL 기체 초기 사이

징 과정을 나타낸다. 각각 회전익과 고정익 항공기의 특

성을 반영하는 회전면 하중(Disk loading, DL)과 익면 

하중(Wing loading, WL)을 기체 초기 사이징 시 주요 

설계 변수이다. 수직이착륙 비행 시 요구되는 출력은 모

멘텀 이론을 통해 식 (1)과 같이 표현될 수 있다. 순항 

시 요구 출력은 식 (2)와 같이 양항비(Lift-to-Drag 

Ratio, L/D)로부터 구할 수 있으며, 양항비는 식 (3)과 

같이 익면하중의 함수로 표현될 수 있다. 또한 회전면 

하중은 프롭로터 반경을 결정하게 되므로 추진시스템의 

중량 예측을 위한 변수가 된다. 틸트 로터 항공기 날개

의 경우 로터 추진시스템의 무게와 익면 하중이 날개의 

중량을 예측[21,22]하는 설계 변수가 된다. 그 외에 주요

한 설계 변수는 배터리 사양(비에너지, 방전율)이며, 이는 

설계하는 기체의 가용 출력과 에너지를 결정하게 된다. 

(1)

(2)

(3)

여기서 과 은 각각 수직이착륙 비행 및 고정

익 전진비행 시 요구 출력(Required Power), T 는 추력

(Thrust), W 는 항공기 무게, κ 는 유도 출력 보정 인자

(Induced Power Correction Factor), Vc 는 수직상승 속

력(Vertical climb speed), ρ는 공기 밀도(Air density), 

A는 총 로터 회전면 면적(Total rotor disk area), q 는 

동압(Dynamic pressure), AR은 날개 종횡비, e 는 오스

왈드 효율(Oswald efficiency), 는 형상 항력 계수

(Profile drag coefficient), V 는 순항 속력이다. 소모되

는 전기 출력을 예측하기 위해서 식 (4)와 같이 분산전

기추진시스템(Distributed Electric Propulsion)의 효율도 

고려하여 계산하였다. 

(4)

여기서  는 전체 분산전기추진시스템 효율, 

은 수직이착륙 및 순항 비행조건에 따른 프롭로터의 효

율(수직이착륙 시 Figure of Merit에 해당), 는 전기 

모터(Electric motor) 효율, 는 인버터(Inverter) 효

율, 는 배터리 효율이며, 설계 목표 효율은 고정된 

상수로 가정하였다. 

Segment Taxi Vertical 
Climb

Hover + 
Transition

Accel.+
Climb Cruise Transition

+ Hover
Hover 

Descend Taxi

Altitude (ft) 5,000 5,025 5,050 5,775 6,500 5,050 5,000 5,000

Cruise (knot) 0 0 0 1.2 Vstall 

→ 130 130 0 0 0

ROC (fpm) 　 500 - 900 0 - -300 　

Time (min.) 0.25 0.1 0.42 1.45 20.43 0.67 0.17 0.25

Distance (mile) 0 0 4 56 0 0

Table 3. Design mission segment and their associated properties 

Fig. 1. Design mission profile for initial sizing
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Fig. 2. Flow chart of eVTOL initial sizing process

본 연구는 배터리 민감도 분석에 초점을 맞추기 위해

서 초기 사이징 과정에서 회전면 하중과 익면 하중을 고

정하였다. 초기 사이징을 위한 기본 설계 가정 값들은 

Table 4에 기술하였다. 회전익 모드의 경우 틸트 로터의 

후류에 인해 10%의 Wing Download[23]가 발생할 것을 

고려하여 필요 추력에 보정하였다. 제자리 비행 성능의 

대표적인 성능 지표인 Figure of Merit은 0.8로 설정하

였고, 로터 끝단 손실(Tip loss), 불균일 유입유(Non- 

uniform inflow), 와류 소용돌이(wake swirl) 등을 고려

하기 위해 유도 출력 보정 인자를 반영하였다. 고정익 

모드에서 양항비는 익면 하중에 따라 결정되는데, 여기서 

앞서 언급한 식 (2)와 같이 형상 항력 계수()와 날개

Parameter Value

Helicopter
mode

Figure of Merit 0.8

Wing Download Factor 1.1

Induced Power 
Correction Factor

1.1

Motor Efficiency 0.95

Airplane 
mode

Lift to Drag ratio 15

Prop. Efficiency 0.8

Motor Efficiency 0.9

General
Control Margin 1.05

Invertor Efficiency 0.97

Table 4. Assumption for initial sizing parameters

 

종횡비(AR) 그리고 오스왈드 인자()는 형상 결정 인자

로 임의의 고정값을 가정하였다. 특히 분산전기추진시스

템의 날개 앞의 다중 프롭로터로 인해 유도항력을 줄여

준다는 연구결과[24-27]를 참고하여 양항비 값을 결정하

였다. 프롭로터의 효율은 0.8, 블레이드 개수는 5개를 선

정하였고, 고형비(Solidity ratio)는 0.2로 가정하였다. 회

전익 및 고정익 모드에서 동일하게 조종 여유(Control 

margin)를 5% 적용하였으며, 인버터 효율은 0.97로 고정

된 값을 가정하였다. 모터 효율은 회전수에 따라 달라지

므로 비행 모드에 대한 틸트 로터 팁 속도 스케줄 문헌

[11,28,29]을 참고하여 회전익 모드를 기준으로 최적점 

설계를 가정하였고, 비행 모드에 따라 회전익 모드는 

0.95, 고정익 모드는 0.9로 각각 다르게 가정하였다.

항공기의 중량은 설계 변수에 따라 중량을 추정할 

수 방식으로 NASA의 NDARC[7]에 사용된 AFDD(US 

Army Aero Flight Dynamics Directorate) 중량 추정 

모델과 Chappell et al.[21,22]의 틸트 로터 날개 중량 

추정식을 참고하여 예측하였다. 추가로, 전기 모터 중량 

추정은 연속 토크(Continuous Torque) 값을 이용하여 

추정한 식[30]을 사용하였다. 

항공기 비용은 NDARC에서 사용한 Harris-Scully CTM 

(Cost Too Much) Rotorcraft 모델[31]과 설계 변수에 따

라 비용 추정이 가능한 Scott Unit Flyaway 모델[32]을 

참고하여 예측하였다. 또한 NDARC와 동일하게 기술인자

(Technology factor)를 도입하여 기술 수준의 변화를 추

정식에 반영할 수 있도록 하였다[7,8]. 기체 운영 비용은 

직접운영비(Direct Operating Cost, 이하 DOC)와 간접

운영비(Indirect Operation Cost)로 나뉘는데, 본 연구에

는 배터리 유지 보수 비용과 연관된 DOC 부분만 다루

기로 한다. DOC는 Harris-Scully CTM(Cost Too Much) 

Rotorcraft 모델[31]에 사용된 수식을 사용하였다. 비용 

분석은 2025년을 기준 연도로 Inflation factor를 반영하였

다[33,34]. 이때 생산량(Production volume)은 Uber 백서

[2]를 참고하여 한 번의 동시 생산대수를 100대로 가정하

고, 500번째 생산되는 항공기의 비용을 기준으로 계산했

다. DOC 계산을 위한 입력 값은 Table 5에 정리되어있다. 

Parameter Value

Electricity cost [35] $0.15/kWh

Depreciation/loan period [2] 13years

Residual value [2] 30%

Interest rate [8] 8%

Passenger load factor [8] 75%

Spares fraction per aircraft [8] 25%

Maintenance man-hour [36]
0.27/flight 

hours

Available block hours per year [2] 2,080hours

Table 5. Input parameter of direct operation cost
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기술력에 따른 비용 변화를 반영하는 기술인자에 의해서 

비용 예측이 달라지는데, Scott Unit Flyaway 모델에 대

한 기술인자는 변경없이 1을 사용하였고, DOC는 UAM 유

지보수비가 기존 항공기 유지보수비 대비 50%로 감소한

다는 Uber 백서[2]의 예측을 참고하여 반영하였다. 추후 

UAM 기체 가격에 대한 연구 논문을 바탕으로 Scott Unit 

Flyaway 모델의 기술인자를 보완해나갈 예정이다. 

2.3 배터리 사이징 및 성능 인자

배터리 사이징은 기체가 소모할 수 있는 최대 가용 에

너지와 최대 가용 출력을 결정하게 된다. 물론 전기추진

시스템에 있어서 전기 출력(Electric Power)을 기계적인 

출력(Mechanical Power)으로 바꾸어 주는 전기 모터의 

허용 출력도 중요한 요소이나, 배터리 출력 결정이 선행

되어야 한다. 여기서 가용 출력은 연속 출력(Continuous 

Power)과 최대 출력(Maximum Power)으로 나눌 수 있

다. 최대 출력은 일시적으로 사용 가능한 출력이고, 2분 

미만으로 가정하였다. 배터리의 출력을 결정하는 주요한 

성능 인자는 비에너지과 방전율이다. 비에너지는 단위 무

게당 저장할 수 있는 전기 에너지를 나타내므로 기체가 

최대 소모 가능한 에너지를 결정하는 중요한 성능 지표이

다. 방전율은 단위 시간당 저장된 배터리 에너지를 얼마

나 빨리 방전(사용)할 수 있는지를 나타내는 성능 지표이

다. 이 두 성능 인자를 곱하면 배터리 비출력이 된다. 

배터리 출력 전압(Voltage)은 SOC에 따라 달라지므로 

식 (5)와 같이 수학적 모델링을 적용하여 계산하였고

[37], 그 결과는 Fig. 3에 나타내었다. 

(5)

여기서 는 배터리 출력 전압,  은 초기 상태

의 배터리 전압, ε은 배터리 특성 상수이며 0.95로 가정

하였다. 

배터리 사이징을 위한 기본 가정 값은 Table 6에 정리

하였다. 배터리의 건강상태(State-of-Health, 이하 SOH)

는 이상적인 조건과 비교한 배터리 상태의 성능 지수이

다. 배터리 수명 종료(End-of-Life, 이하 EOL) 시점은

  Fig. 3. Estimated battery terminal voltage based on     
  simplified model

 

Battery parameter Value

SOH at EOL 90%

SOC limit
Min. 30% after sizing mission
Min. 15% after reserve mission

Table 6. Assumptions for Battery Sizing Value

SOH 90%로 가정하였다. Uber 요구도[5]에 제시한 반

복성(Repeatability)은 배터리 EOL 상태에서도 운행 거

리 25mile을 비행하고, 비행 후 7분 충전을 반복하면서 

3시간을 비행할 수 있어야 한다. 본 연구에서는 사이징 

임무인 60mile 비행 후 배터리 SOC가 최소 30%, 예비 

임무 후에는 최소 15%를 만족하는 조건을 고려하여 배

터리의 초기 사이징을 진행하였다. 참고로 Fig. 3에 SOC

가 30%, 15%일 때의 배터리 출력 전압을 표기하였다. 

배터리 고장과 같은 비상 상황을 대비하여 배터리 팩의 

개수는 프롭로터 개수와 같은 4개로 가정하였다.

배터리 충전 비용[38]은 식 (6)과 같이 배터리 충전 

효율과 충전기(Charger) 효율을 반영하여 계산하였다.

(6)

여기서 는 연간 배터리 충전 비용, 는 

전기 비용(Electricity cost), 는 운항 임무 비행

시 사용 총 에너지, 은 연간 총 비행 횟수, 

는 배터리 충전 효율, 그리고 는 배터리 충전기 효

율이고, 배터리 충전 효율과 충전기 효율은 모두 0.95로 

가정하였다.

배터리의 EOL에 도달하는 충·방전 횟수를 사이클 수

명(Cycle Life)이라 하고, 이는 EOL에 대한 SOH 기준

점, 운영 조건인 온도와 방전율 등에 달라진다. 본 연구

는 현재 기술 수준의 배터리를 4C로 방전하여 SOH가 

80%로 감소했을 때의 사이클 수명은 약 806 사이클이

라는 연구 결과[39]를 참고하였다. 본 연구에서 가정한 

EOL 기준과방전율의 경우 결과가 다소 달라지겠지만, 

유사성을 고려하여 사이클 수명을 800 사이클로 가정하

였다. 또한 감가상각을 고려한 연간 배터리 유지 보수 

비용은 식 (7)[38]과 같이 계산하였다. 작동 온도는 배

터리 관리 시스템(Battery Management System)으로 

온도를 일정하게 유지한다고 가정하였다. 배터리 비가격

(Specific Cost)은 400$/kWh로 가정하였다[40]. 

(7)

여기서 는 연간 배터리 유지보수비용, 

는 배터리 비가격, 는 연간 비행시간, 

은 사이클 수명, 는 비행 시간당 
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충전 횟수이며, 충전 횟수는 운항 임무를 마치고 충전할 

때마다 카운트하여 비행 시간당 충전 횟수를 계산하였

다.

Ⅲ. 분석 결과

3.1 배터리 민감도에 대한 초기 사이징

다양한 배터리 비에너지와 방전율 조건에 대해서 주어

진 임무 요구도를 만족하는 일반적인 틸트 로터 eVTOL 

기체의 사이징을 진행하였다. 배터리의 방전율은 배터리 

용량, 에너지 밀도(Energy density)와 함께 배터리 셀의 

성능 특성을 대표하는 핵심 인자로서 배터리의 사이클 

수명, 온도, 전압과도 밀접하게 관련되어 있다. 배터리 

방전율을 대신하여 비출력과 비에너지에 따른 기체 사이

징 변화를 분석할 수도 있지만, 본 논문에서는 배터리 

성능 및 요구도에 초점을 맞추어 분석을 진행하고자 방

전율과 비에너지를 주요 변수로 선정하였다. Fig. 4는 다

양한 방전율 조건에서 배터리 비에너지에 따른 기체 총 

중량 변화를 보여주며, 기체의 중량이 방전율이 4.6C 이

상인 조건에서 동일한 값으로 수렴하는 것을 확인할 수 

있다. 이는 주어진 기체 형상과 임무 조건 하에서 방전

율 또는 비출력이 특정 임계값 이하인 경우 기체 사이징

에 영향을 주지만, 그 이상인 경우에는 비에너지만이 기

체 사이징에 영향을 주는 변수가 됨을 의미한다. 또한 

비에너지가 높을수록 방전율 증가에 따른 기체 총 중량

의 변화가 적게 나타나며, 배터리 방전율이 낮을수록 비

에너지에 대한 기체 총 중량의 민감도가 커지는 것을 알 

수 있다.

현재 항공감항기술기준인 14 CFR Part 27과 Part 29

를 구분 짓는 기준인 중량 7,000lb를 기체의 목표 중량으

로 가정하고, 비교를 위해 2가지 배터리 성능을 선정하였

다. 하나는 방전율 4C, 비에너지 264Wh/kg이고, 다른 하

Fig. 4. Variation of gross weight with battery specific     
  energy for different discharge rate

나는 방전율 5C, 비에너지 232Wh/kg이다. Fig. 5는 이 

두 가지 성능의 배터리들에 대해서 비출력에 대한 기체 총 

중량 변화를 보여준다. 전자의 경우에는 비출력 1.2kW/kg 

이상일 때 후자의 경우에는 비출력 1.05kW/kg 이상일 때 

기체 총 중량이 수렴하는 것을 확인할 수 있다. 즉 해당 

임계점 이상에서는 배터리 비에너지에 의해서 기체의 총 

중량이 결정된다. 반면에 비출력이 해당 임계점 이하인 경

우에는 배터리 비출력에 의해서 기체의 총 중량이 결정된

다. 이는 전자의 경우 비출력에 의해서 후자의 경우 비에

너지에 의해서 기체 사이징이 결정되었음을 의미한다.

Figure 6은 같은 데이터를 비출력이 아닌 방전율의 변

화로 표현한 그래프이다. 비에너지가 다르더라도 같은 

방전율 조건(4.6C 이상)에서 유사한 경향성이 나타남을 

확인할 수 있다. 주어진 임무 요구도와 기체의 형상이 

같다면, 이러한 임계 방전율 값은 회전면 하중에 의해 

결정된다. 수직이착륙 시 요구 출력을 기반으로 최대 요

구 출력이 계산되며, 이는 회전면 하중의 함수로 표현되

므로 기체의 중량의 증감과 관계없이 회전면 하중 값이 

일정하다면 임계 방전율 값도 동일한 값을 갖는다. 따라

서 기체 총 중량에 필요한 배터리 비출력을 낮추기 위해

서는 회전면 하중을 낮게 해야 한다. 단 회전면 하중을 

낮게 하면 프롭로터의 반경과 추진시스템의 중량이 늘어

나므로 회전면 하중에 따른 초기 사이징 연구를 통해 최

적점을 찾아야 한다. 비에너지 측면에서의 분석은 3.2 

절에서 자세하게 논의하였다.

Fig. 5. Variation of gross weight with battery specific  
 power for different specific energy

Fig. 6. Variation of gross weight with battery discharge  
 rate for different specific energy
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3.2 임무 형상 분석 결과

앞 절에서 언급한 비에너지 측면을 논의하려면 임무 형

상의 비행 영역별 에너지 소모량을 분석해야 한다. Fig. 

7은 임무 형상에 대한 비행 영역별 에너지 소모량을 예측

한 결과이다. 좌측 y축은 비행 영역별 소모된 에너지를 

나타내고, 우측 y축은 배터리 SOC를 나타낸다. Fig. 4과 

같이 선정된 비에너지 264Wh/kg는 방전율 4C 기준이고, 

232Wh/kg은 방전율 5C 기준으로 각각의 배터리 SOC를 

실선과 점선 그래프로 표기하였다. 소모된 에너지는 기체 

특성에 따라 결정되므로 기체 중량 7,000lb 기준으로 선

정된 각 배터리 성능과 상관없이 동일한 에너지를 소모한

다. Table 2와 명시된 것과 같이 순항 비행 영역에서 가

장 긴 시간(약 20분)을 비행하므로 소모된 에너지가 가장 

많다. 비행 구간에 따라 소모된 에너지가 같더라도 선정

된 비에너지 성능에 따라 저장할 수 있는 배터리 에너지 

용량이 다르므로 배터리 SOC가 다르게 나타나는 것을 볼 

수 있다. 사이징 임무를 마치고 SOC가 Table 6에 명시된 

요구조건인 30% 기준점에 도달한 것을 확인할 수 있으

며, 이는 3.1절에서 비에너지 264Wh/kg, 방전율 4C의 배

터리가 적용된 기체의 사이징이 비에너지에 의해서 결정

되었다고 언급한 것과 일치하는 결과이다. 예비 미션을 

마친 후의 SOC는 20%이므로 사이징 임무를 마치고 

SOC 30% 기준으로 사이징된 것을 알 수 있다. 비에너지 

264Wh/kg, 방전율 5C의 배터리가 적용된 기체는 비출력

으로 사이징 되었으므로 사이징 임무를 마친 후에도 잔

여 SOC가 35%보다 높다. 즉 비행 가능한 항속 거리가 

요구도보다 더 길다고 할 수 있다. 소모된 에너지는 요구

되는 출력과 비행시간에 따라 결정되므로 비행 영역별 요

구되는 출력을 232Wh/kg의 배터리를 장착한 기체에 대

해 Fig. 8에 나타내었다. 심볼과 함께 표현된 실선은 비

행 영역별 요구 출력을 나타내고, 심볼이 없는 실선은 가

용 출력을 나타낸다. 수직 상승 비행 영역에서 가장 많은 

출력을 필요로 하고 순항 비행 영역에서 가장 적은 출력

이 사용된다. 예비 임무는 사이징 임무를 마친 후에 수행

하므로 배터리 SOC가 30% 수준에서 시작한다. Fig. 5에

서 보여준 결과와 같이 배터리가 방전됨에 따라 출력전압

이 감소하여 고정된 방전율 적용 시 가용 출력이 줄어든 

것을 알 수 있다. 그로 인해 예비 임무의 수직 상승 시에

는 허용 출력이 요구 출력과 근접해 있음을 알 수 있다. 

Fig. 7. Energy consumption and battery SOC at each 
flight segment

Figure 9는 비상 상황(Emergency condition) 조건에

서 232Wh/kg의 비에너지를 가지는 배터리의 방전율 추

이를 보여준다. 비상 상황은 정상 조건 대비 하나의 배

터리 팩이 작동 불능 상태의 경우 OBI(One Battery 

Inoperative), 프롭로터 한 개가 작동 불능 상태의 경우 

OPI(One Proprotor Inoperative), 마지막으로 OBI + 

OPI가 둘 다인 경우로 구분하였다. 본 연구에서 사용한 

틸트로터 수직이착륙 항공기는 개별 프롭로터 시스템이 사

이클릭 피치 조종(Cyclic pitch control) 기능을 갖추어서 

OPI 조건 시 대각선 방향의 반대쪽 프롭로터를 정지시

킨 뒤 작동 가능한 2개의 프롭로터로 기체 트림(Trim) 

및 착륙이 가능함을 가정하였다. 비에너지 232Wh/kg를 

갖는 배터리의 연속 방전율(5C)을 실선으로 표기하였고, 

각 상황별로 요구되는 방전율은 각 심볼과 점선으로 표

기하였다. 정상 조건에서는 모든 비행 영역에 대해 연속 

방전율 이하로 비행 가능하지만, 비상 상황에서는 수직 

상승과 제자리 비행 및 천이 구간에서 연속 방전율을 초

과한다. 비상 상황에서는 안전하게 착륙할 수 있는 시간 

동안 작동 가능한 최대 비출력이 요구되므로 연속 방전

율(Continuous discharge rate)이 아닌 최대 방전율

(Maximum discharge rate) 운영을 가정하였다. OBI 혹

은 OPI 상황에선 약 7C의 방전율, OBI와 OPI가 동시에 

발생한 상황에서는 약 9C의 최대 방전율이 요구됨을 확

인할 수 있다. 참고로 비에너지 264Wh/kg의 배터리는

Fig. 8. Comparison of required power and available 
power at each flight segment (for battery 
specific energy of 232Wh/kg)

Fig. 9. Instantaneous battery discharge rate at each 
flight segment for various scenarios (for battery 
specific energy of 232Wh/kg)
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연속 방전율 4C, OBI 혹은 OPI 상황에선 최대 방전율 

약 6C, OBI와 OPI가 동시에 발생하는 상황은 최대 방전

율 약 8C가 요구된다. 단, 최대 방전율로 비상 운영된 

배터리는 수명이 단축되어 빠른 교체를 요할 수 있다.

3.3 중량 및 비용 분석

Figure 10은 기체 총 중량 7,000lb에 대해 선정된 비

에너지 232Wh/kg으로 사이징된 기체의 구성 요소 별 

무게 분포를 나타낸다. 기체 총 중량 대비 공허 중량 비

율(Empty Weight Fraction, 이하 EWF)은 항공기 설계

에서 중요한 인자이다. 본 연구에 사용된 eVTOL 기체에 

대해서는 공허 중량을 총 기체 중량에서 유상 하중과 배

터리의 무게를 제외한 나머지 무게로 정의하였으며, EWF

는 60%, 총 중량 대비 유상 하중의 비율은 17%, 배터리 

무게의 비율은 23%이다. 추진 시스템의 무게는 전체의 

39%를 차지하고, 그 다음으로 구조 무게가 26%이다. 진

동과 추가적인 여유 무게로 4%를 할당하여 기체 총 무게

를 산정하였다. 기체의 총 중량(7,000lb)을 특정하면 배터

리 비에너지가 다르더라도 배터리 무게가 동일하게 탑재

되므로 기체의 무게 분포는 동일함을 확인하였다.

NDARC의 중량 추정식은 기존 내연기관 추진 수직이

착륙 항공기들을 기준으로 수립되었기에 기술인자를 수

정해야 한다. 본 연구에서는 내부 연구자료를 바탕으로 

EWF가 60%가 되도록 기술인자를 수정하였다. 기체 총 

중량이 변화에 따라, EWF는 ±2% 내외의 차이가 있다. 

기체 총 중량이 7,000lb 이하는 EWF가 60~62%, 기체 

총 중량이 7,000lb 이상은 EWF가 59~60% 수준이다. 

구성 요소별 무게 예측 결과를 바탕으로 항공기 획득 

비용(Unit Flyaway Cost)을 예측하였다. 264Wh/kg 배

터리를 탑재한 기체가 더 많은 에너지를 적재할 수 있으

므로 항공기 획득 가격은 $4.43Mil.이고, 232Wh/kg 배

터리를 탑재한 기체의 가격은 $4.42Mil.이다. 중량 분포

가 동일하므로 가격 차이는 배터리 가격 차이이고, 배터

리의 에너지당 가격(400$/kWh)을 기준으로 산정한 결

과이다. DOC는 Uber 요구도[5]에서 제시한 1회의 반복 

운행 거리 25mile을 기준으로 계산하였다. 264Wh/kg 

배터리를 탑재한 기체의 1회 운행 시 DOC는 $139.8이

고, 232Wh/kg 배터리를 탑재한 기체의 DOC는 $139.7

이다. 이 금액 차이 또한 배터리 비가격 차이에서 기인

Fig. 10. Gross weight breakdown

Fig. 11. Direct Operating Cost (DOC) breakdown

한다. 배터리 용량에만 의존하는 배터리 비가격이 아닌 

복합적인 배터리 성능에 따른 실제 배터리 가격 값을 입

력한다면, 배터리 성능에 따른 항공기 운영비를 계산할 

수 있고 기체 설계 단계에서 의사결정 툴로 사용할 수 

있을 것이다. Fig. 11은 DOC에 포함되는 항목별로 분석

하였다. 배터리 충전 비용은 DOC의 6%를 차지하고, 가

장 많은 분포를 차지는 항목은 유지보수비로 37%이다. 

이 중 배터리 유지 보수비가 가장 큰 분포를 차지한다. 

비상 상황 운행으로 인한 배터리 교체는 일반적인 상황

이 아니므로 DOC 비용 추정에서 제외하였다. 전체 DOC 

항목 중 배터리 유지 보수비는 18%이므로 배터리 선정 

시 유지 보수를 고려한 분석이 필요하다. 배터리 유지 

보수비는 EOL 시점의 배터리 사이클 수명과 밀접하게 

연관되어 있는데, 본 연구에서는 일반적인 800 사이클을 

가정하여 배터리 성능 인자에 따라 달라지는 특성을 반

영하지 못하는 한계점을 가진다. 

본 연구는 일반적으로 공개된 내용을 바탕으로 배터리 

민감도 분석을 시도하였고, 앞으로 eVTOL과 관련하여 

공개되는 문헌 데이터를 바탕으로 해당 부분(배터리 유

지보수비) 및 중량과 비용 추정을 위한 기술인자도 지속

적으로 업데이트할 예정이다.

Ⅳ. 결  론

본 연구는 일반적인 쿼드 틸트 로터 형상의 전기 추진 

수직이착륙 항공기의 초기 사이징에 대한 배터리 민감도 

분석을 수행하였다. eVTOL 기체의 초기 사이징을 위한 

주요 설계 인자를 제자리 비행의 비행 성능을 결정하는 

회전면 하중과 전진 비행의 효율을 결정하는 익면 하중, 

가용 출력 및 에너지를 결정하는 배터리 성능 인자(비에

너지와 방전율)로 구분하였다. 최종적으로 배터리 비에너

지와 방전율이 해당 기체의 최대 무게 변화에 미치는 영

향을 분석하였다. 

Uber Elevate와 NASA에서 제시한 eVTOL 기체 요구

도를 기반으로 유상하중 1,200lb에 대해 초기 사이징을 

진행하였다. 배터리 EOL시점의 SOH 90%에서 모든 미

션을 수행할 수 있어야 하고, 사이징 임무와 예비 임무

를 수행한 이후 배터리의 잔여 SOC가 각각 최소 30%

와 15% 조건을 모두 만족할 수 있도록 사이징을 수행하
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였다. 배터리 팩 기준의 비에너지 200Wh/kg~400Wh/kg

와 연속 방전율 4C~5C 범위에 대해 임무요구도를 만족

하는 최대 기체 무게는 약 5,000lb~11,000lb로 사이징 

결과를 도출하였다. 배터리 비에너지 성능이 높을수록 

방전율 변화에 따른 기체 총 중량의 민감도가 줄어들고, 

반대로 배터리 방전율이 낮을수록 비에너지 변화에 따른 

기체 총 중량의 민감도가 커지는 것을 확인하였다.

배터리가 설계되는 기준이 가용 출력과 에너지에 따라 

달라지므로 임의의 최대 기체 무게(7,000lb)를 가정하고 

두 개의 배터리 사양을 도출하였다. 특히 가용 출력을 결

정하는 비출력 성능은 배터리 비에너지와 방전율의 곱으로 

나타나므로 세부 분석을 진행하였다. 즉 배터리 비에너지가 

기체 총 중량을 결정하는 가장 중요한 배터리 성능 지표이

지만, 현재 배터리 성능이 성숙되지 않았으므로 방전율 성

능도 함께 검토되어야 한다고 판단된다. 추가로, 한 개의 

프롭로터 고장(OPI) 혹은 배터리 팩 고장(OBI) 상황 같은 

비상 상황을 고려한 배터리 최대 방전율를 제시하였다. 

기체 중량 및 비용은 NASA의 회전익 항공기 개념설계 

툴인 NDARC에 적용된 이론을 참고하여 예측되었다. 기

술인자에 따라서 예측되는 무게와 비용이 민감하게 변화

하므로, 추후 전기 추진 수직이착륙기에 적합한 기술인자

를 지속적으로 수정 및 보완하여 발전시켜 나갈 예정이

다. 또한, 배터리 EOL시점의 SOH 기준과 운영 조건인 

방전율에 따라 배터리 EOL에 도달하는 배터리 사이클 수

명 예측 결과를 추가하여 배터리 유지보수비용을 보완해

나갈 예정이다.

후  기
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