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ABSTRACT

The global restriction on pollutant emissions and the soaring of crude oil price are expected to

result in the change of future transportation system. Hydrogen is considered to be the leading

candidate as an alternative energy source before other new alternative energy sources emerge.

Scientists anticipate that hydrogen fuel gas turbine engine and fuel cell will be the power plant of the

aircraft in the near future. To realize the aircraft powered by fuel cell system in the future, the

technologies such as fuel cell with higher energy density, compressed gas or liquid storage system of

hydrogen fuel, and efficient and lightweight electric motor have to be developed first.

초 록

세계적으로 강화되는 오염물질 배출규제와 유가의 급등은 미래 수송수단의 변화를 가져올 것으로 예

상된다. 새로운 대체에너지가 나타나기 까지는 화석연료를 대체할 에너지원으로 수소가 가장 유력하다.

가까운 미래의 항공기는 수소 가스터빈엔진이나 연료전지와 같은 동력장치를 사용할 것으로 과학자들

은 예측하고 있다. 향후 연료전지 동력 항공기가 실현되기 위해서는 동력밀도가 높은 연료전지, 고압의

기체 또는 액체상태의 수소연료저장 장치, 그리고 경량의 고효율 전기모터가 개발되어야 한다.

Key Words: Green House Gas(온실가스), Hydrogen Powered Gas Turbine Engine(수소연료가스터

빈엔진), Electrically Powered Aircraft(전기구동항공기), Fuel Cell(연료전지)

1. 서 론

2008년 4월에 미국 보잉사는 소형 모터 글라

이더의 동력원으로 PEM(Polymer electrolyte

membrane)방식 연료전지만을 사용하여 고도

1km에서 100km/h의 속력으로 약 20분간 비행

에 성공하였다[1]. 이 비행체는 비록 이륙 과정

에 배터리를 사용하는 연료전지/리튬-이온 배터

리의 혼합 방식 동력원을 사용하였지만, 그동안

무인항공기에 한하여 시도되어왔던 연료전지의

비행체 동력원 가능성을 유인항공기까지 확장하

여 최초로 비행에 성공한 점에서 의의가 크다.

몇 개월 후 독일항공연구소 DLR은 완전히 PEM



Fig. 1 DLR's Fuel Cell Powered Motor Glider

연료전지만을 동력으로 사용한 Antares DLR-H2

라는 명칭의 비행기를 선보였다[2]. 이 새로운

비행기는 1인승 모터 글라이더 Antares 20E 모

델을 기반으로 만든 것으로 날개길이 20m, 무게

는 600kg이다. Antares DLR-H2는 2008년 9월

말에 Stuttgart 국제공항에서 처음 모습을 드러냈

다. Fig. 1에서 보는바와 같이 연료전지 모터글

라이더는 날개 하부에 두개의 포드를 달고 있다.

하나는 350기압의 수소 탱크이고 다른 하나는

20kW 용량의 연료전지시스템이다. 연료전지는

글라이더가 스스로 이륙할 수 있는 동력을 제공

한다.

이와같이 새로운 동력원으로 연료전지를 사용

하는 유인비행기는 아직은 연구개발 시제기이며

실용화까지는 수십년이 걸릴 수도 있지만, 이는

항공기의 연료가 화석연료에서 대체연료로 전환

되는 장기 연구 프로그램의 일부 결과물이다. 또

한 대학 연구실을 중심으로 연료전지를 무인항

공기의 추진장치 및 항공기 보조동력장치로 사

용될 수 있는 가능성을 보여주는 많은 연구결과

가 발표되었다[3,4,5]. 본 논문에서는 이러한 연

구결과들을 바탕으로 미래의 항공분야 연료와

추진기관에 대한 전망을 분석하고, 수송수단 동

력기관의 유력한 후보인 연료전지의 항공분야

적용에 대한 가능성을 분석한다.

2. 수소 연료 항공기

2.1 수소 연료

화석연료가 고갈되어 감에 따라 급등하는 유

가와 온실가스로 인한 기후변동은 전 세계적인

관심사로서 새로운 에너지원을 찾기 위한 연구

개발 노력이 선진국들을 중심으로 활발하게 진

행되고 있다. 온실가스 배출 규제는 가까운 시일

내에 우리의 일상생활에도 영향을 미쳐 자동차

나 항공기와 같은 수송수단의 변화가 예상되는

데, 많은 과학기술자들은 21세기에는 수송수단이

탄화수소 연소동력으로부터 전기동력으로 변화

될 것으로 예측하고 있다[6]. 따라서 대부분의

운송 회사들이 사용하는 에너지는 분산된 전기

에너지가 될 것이다. 항공기 운송은 전기 에너지

로부터 예외가 되는 유일한 분야인데, 이것은 매

우 큰 이륙 동력이 요구되는 항공기에는 무게

측면에서 연소동력이 더 적합하기 때문이다.

수소는 단위 무게당 에너지가 매우 크고

  및 연기와 같은 오염물질을 완전

히 제거할 수 있어 가장 유력한 대체 에너지 후

보로 떠오르고 있다. 따라서 가까운 미래의 항공

기 동력장치는 수소 연료와 연소/전기 혼합 시

스템을 사용할 것이다[6].

미래의 연료로서 수소가 널리 사용되기 위해

서는 저비용이면서 효율적으로 수소를 생산할

수 있어야 한다. 수소 연료에 대해서는 다음과

같은 2가지의 질문이 가장 일반적이다. 수소는

어디에서 얻는가? 그리고 수소를 만드는 데는

더 많은 이산화탄소가 발생하지 않는가? 이러한

질문은 근거가 있는 것이며 대답하기가 쉽지 않

다. 수소는 지구상에 가장 많은 원소중 하나이지

만 자연에서는 순수한 상태로 발견되지 않고 메

탄이나 물 같은 다른 근원으로부터 생산되어야

한다. 현재 가장 많이 사용되는 수소 생산방법은

수증기메탄개질(steam methane reformation)인

데, 이 방법도 에너지 소모가 많고 제조과정 중

에 이산화탄소가 발생한다. 따라서 현재의 수소

제조방법에서 이산화탄소를 없애기 위한 새로운

제조방법이 개발되어야 한다. 또한 안전성도 수

소의 생산, 분배 및 저장에서 고려해야 할 중요

한 요소이다. 이러한 수소 생산의 복잡성과 안전



성에 대한 이슈는 수소제조를 집중방식이 되게

할 것이다. 지구상의 물의 가용성에도 불구하고

수소제조는 현재의 정유소와 비슷한 개념으로

될 것이다. 미국 에너지부는 2002년부터 야심적

인 수소에너지 프로그램을 시작하였다[7]. 이 프

로그램은 수소가 주요 에너지원이 되기 위해 해

결해야 할 5개 분야로서 제조, 운반, 저장, 변환

응용 및 공공 교육에 집중하고 있다.

2.2 수소연료 가스터빈 항공기

수소를 연료로 사용하는 가스터빈엔진을 장착

한 항공기 개념은 이미 반세기 전에 등장했다.

아음속 및 초음속 비행을 위한 다수의 수소기반

추진시스템 연구가 수행되었으며, 1956년에

NACA Lewis 연구소는 B-57 항공기에 1개의 엔

진을 장착하고 수소를 연료로 사용한 최초 비행

을 성공하였다[6]. 그 후의 수소연료 가스터빈엔

진에 대한 대부분의 연구는 보고서 수준으로 머

물렀다. 새롭게 수소연료 가스터빈엔진의 가능성

을 파악하기 위해 수소의 주요한 성질을 알 필

요가 있다. 수소와 일반 탄화수소 연료의 성질을

비교하면 다음과 같다.

- 수소의 에너지는 파운드당 Jet A 보다 2.8배

이고 메탄보다 2.4배 이다.

- 수소의 밀도는 Jet A 밀도의 1/11 이고 메탄

밀도의 1/6 이다.

- 수소는 같은 값의 에너지에 대해 Jet A의 4배,

메탄의 2.5배 체적을 갖는다.

- 수소의 냉각용량은 Jet A의 4.9배, 메탄의 2.8

배 이다.

이와 같은 수소의 성질로부터 수소는 많은 에

너지를 갖고 있고 부품 냉각에 훌륭한 싱크가

될 수 있음을 알 수 있다. 단점으로는 적은 밀도

와 극저온을 꼽을 수 있다.

수소연료 항공기의 개발은 시스템이 실현되기

전에 풀려야 할 많은 난제를 안고 있다. 먼저 수

소를 연료로 사용하는 가스터빈은  

등이 제거되어 매우 바람직하지만 높은 화염온

도로 인해  발생은 피할 수 없다. 그리고

연료를 수소로 전환하는데 있어서 가장 직접적

인 영향은 항공기 설계 자체에 있다. 현재 항공

기는 체적이 작아 수소가 액체 상태라 하더라도

연료저장 시스템에 대한 설계변경이 되어야 한

다. 수소연료는 더 이상 날개연료탱크에 쉽게 저

장할 수 없다. 수년간 많은 해법들이 제시되었는

데 대부분은 동체에 다양한 탱크 형상을 결합하

는 것이다. 결과는 동체 지름을 키우는 것이고,

이것은 항공기 항력의 증가로 이어진다. 동체에

위치한 수소 탱크에 대해서는 많은 설계가 있어

왔다. Fig. 2는 동체 전방과 후방에 위치한 형상

개념을 보여준다. 이러한 형상 개념과 관련하여

제기되는 문제는 수소가 객실로 누출될 수 있는

잠재적인 가능성과 객실과 같은 구조에 연료를

저장한다는 것이다. Fig. 3에서 보는바와 같이

NASA는 날개에 탱크를 배치하는 개념을 갖고

있다. 수소연료를 사용하면 항공기 설계에서 몇

가지 이득이 생긴다. 수소의 높은 발열값 때문에

요구되는 연료량은 적어 항공기 이륙중량이 감

소되는 결과를 가져온다. 설계 변경의 결과는 요

구되는 날개의 소형화와 엔진 요구추력의 감소

를 포함한다. 간단한 예로 747 동체에 737 날개

를 갖고 2개의 엔진을 장착하는 것이 가능하다.

수소연료 항공기에서 가장 어려운 문제는 저

장이다. 앞에서 기술한 바와 같이 수소의 체적은

항공기의 공기역학적인 설계뿐만이 아니라 구조

설계에도 영향을 준다. 해결책은 가볍고 증발이

Fig. 2 Hydrogen Transport Aircraft with Hydrogen

Tanks in Fuselage



Fig. 3 Conceptual Hydrogen Aircraft with Wing

Hydrogen Tanks

적은 시스템에 가용 연료를 최대화하는 것이다.

최근에 경량의 복합소재나 고분자 재료는 수소

저장 시스템의 무게를 줄일 수 있다. 하지만 경

량의 수소 탱크에 사용할 수 있는 최신의 재료

들은 아직은 많은 연구개발이 필요하다. 왜냐하

면 많은 경우에 이러한 재료들은 소형의 시제품

에서는 만족스럽지만 대형의 실제 제품에 적용

할 때는 어려움이 발생하기 때문이다. 한편으로

는 고체 수소와 같이 수소의 밀도를 높이기 위

한 연구가 수행되어 왔지만 항공기에 실제 적용

하기는 어렵다. 수소분자는 크기가 매우 작기 때

문에 수소 공급계통은 누설에 특히 주의해야 한

다. 수소연료를 사용하기 위해서는 엔진의 파이

프와 피팅 설계의 변경이 필요하다. 그리고 추진

시스템 전체에서 수소누설을 찾을 수 있는 매우

민감한 센서가 요구되는데, 이러한 센서는 가벼

우면서도 넓은 온도 범위에서 성능이 유지되어

야 한다.

3. 항공기용 연료전지

NASA는 지난 1960년대에 제미니 우주선에

연료전지를 사용한 후 40년 넘게 유인 우주비행

체에 연료전지를 사용한 경험을 갖고 있다. 하지

만 연료전지는 자동차에 사용가능한 것이 인식

되기 까지 다른 수송수단에 사용되지 못하였다.

최근에 NASA Glenn 연구소는 연료전지를 항공

분야에 적용하기 위한 조사와 개발을 시작하여,

2가지 연료전지 타입으로 PEMFC(Polymer

electrolyte membrane fuel cell)와 SOFC(Solid

oxide fuel cell)를 후보로 채택하였다[6]. PEMFC

는 낮은 온도 (~80℃)에서 작동하고 응답시간이

빠르지만 상대적으로 높은 순도의 수소 연료를

요구한다. 반대로 SOFC는 높은 온도 (~1000℃)

에서 운전되고 연료에 어느 정도의 불순물을 허

용한다. SOFC의 이러한 특성은 탄화수소계열의

연료를 사용하는 것을 허용하는데 이것은 현재

의 액체석유 기반시설을 사용할 수 있는 장점을

갖고 있다. 하지만 세부적인 사용목적에 따라

PEMFC와 SOFC가 각각 사용될 수 있다.

3.1 연료전지 기반 동력장치 기술

최근에 수행된 연구들은 연료전지가 소형항공

기 및 무인항공기의 추진장치와 보조동력장치로

사용될 수 있는 가능성을 보여준다. 연료전지 동

력 항공기의 장점은 오염물질 배출이 거의 없으

면서 소음이 크게 감소된다는 것이다. 하지만 연

료전지와 수소저장장치의 무게, 그리고 수소저장

장치의 부피를 줄이는 것은 어려운 과제이다.

연료전지 동력 항공기가 실현되기 위해서는

중요한 기술로서 수소연료저장, 연료전지, 전기

모터를 꼽을 수 있다. 현재 수소저장장치로 사용

할 수 있는 것은 자동차용으로 개발된 탱크로

350기압으로 압축된 수소를 저장할 수 있다. 하

지만 더 많은 수소를 저장하기 위해서는 현재보

다 개선된 고압의 복합재 탱크를 개발해야 하고,

궁극적으로는 낮은 비등온도와 높은 안전성을

갖는 액체수소 저장장치가 바람직하다. 왜냐하면

액체수소 저장방법이 저장연료에 대해 가장 낮

은 무게와 부피를 갖기 때문이다[6]. 그리고 현

재 사용가능한 연료전지 스택은 자동차용으로

개발된 PEMFC이다. 하지만 이것도 운전온도를

200℃까지 높이고 동력밀도가 증가된 연료전지

스택이 개발되어야 하며, 보다 진보된 연료전지

스택은 효율과 동력밀도를 획기적으로 높인 새

로운 타입이 되어야 한다. 또한 연료전지 시스템



을 구성하는 장치들이 단순화되어 가습, 분리 및

냉각이 필요 없는 연료전지 시스템이 개발되어

야 한다. 전기모터의 경우도 경량의 고효율 전기

모터가 개발되어야 한다. 현재는 자동차용의 영

구자석 타입이 가용하지만 효율과 냉각기술이

개선되어야 하며, 궁극적으로는 경량의 초전도

전기모터가 개발되어야 한다.

3.2 고고도에서의 연료전지 성능

연료전지를 항공기의 보조동력장치 또는 추진

동력으로 사용할 때, 비행 시나리오에서 부딪히

게 되는 환경 조건에서 연료전지의 거동에 대한

정확한 이해와 예측이 필요하다. 예를 들어 고도

10km의 비행기에서 운용되는 연료전지는 해면

고도의 1/4에 불과한 압력의 공기를 사용하여

동력을 만들어내고 -55℃ 이하의 온도를 견뎌야

한다. 고고도 조건은 연료전지 성능에 복잡한 물

리적, 화학적, 전기화학적 조합으로 영향을 주기

때문에, 고고도에서 연료전지를 운전하면서 얻어

진 데이터에 대한 이해가 중요하다. 고고도 운전

에서 연료전지 성능에 영향을 주는 것은 농도

(Concentration)와 전압력(Total pressure)이며,

이 두 변수는 서로 다른 방식으로 성능에 영향

을 준다. Cessna와 Boeing은 1.2kW급의 Ballard

사 PEMFC 시스템을 고도 1524m 까지 시험한

결과, 전력이 지상의 1300W에서 970W로 감소함

을 보였다. 다른 Ballard사 PEMFC 시험은 고도

2256m의 멕시코시에서 수행되었다. 이 시험에서

전류는 해면고도의 운전과 비교하여 24% 감소하

였다[8]. 이러한 연구들은 대부분의 항공기에 적

용하는데 유용한 고도에서 수행된 것이 아니다.

고고도에서 연료전지 성능 데이터에 대해 발표

된 자료의 부족은 항공기용 연료전지 설계자들

이 단지 고고도에서 성능을 달성하기 위해 고가

의 비효율적 공기 압축시스템을 고려하는 식의

잘못된 방향으로 갈 수 있다. 또한 고고도 조건

에서의 연료전지 성능을 결정하기 위하여 낮은

전압력 데이터를 대신하여 높은 전압력 시험 결

과를 선형적으로 외삽하게 되면 부정확한 결과

를 낳게 된다.

3.3 고고도 운전조건에서 연료전지 성능 실험

참고문헌[8]에서는 고고도 조건에서 연료전지

성능변화를 파악하기 위해 PEMFC를 사용하여

다음과 같은 실험을 하였다. 연료전지의 음극

(Cathode)은 수동적으로 기계적인 팬이나 송풍

기가 없다. 양극(Anode)으로 들어온 수소는 연

료전지 반응에 의해 모두 소모된다. 연료전지는

1.05 psia 까지 도달할 수 있는 진공챔버에 넣고

시험하였으며, 습도는 15~70%, 공기 흡입온도는

-60~20℃ 이다. 이러한 시험결과인 Fig. 4의 V-i

곡선으로부터 음극압력이 감소할 때 전압은 감

소하는 상반된 영향을 확실히 볼 수 있다. 이것

은 산소 농도와 전압력이 활성화 손실

(Activation loss), 옴 손실(Ohmic loss), 그리고

확산 손실(Diffusion loss)로 구분되는 비가역적

손실로서 연료전지 성능에 불리하게 영향을 주

기 때문이다. 활성화 손실은 반응 운동역학과,

그리고 전방 반응(Forward reaction)을 유발하기

위해서는 전극 반응위치에 어느 정도의 대전

(Charge) 축적이 반드시 발생한다는 사실과 관

련되어 있다. 반응위치에서 대전 전달과정이 활

성화하기 위해 필요한 에너지는 손실되고 실제

전압에 기여하지 못한다. 이 손실은 낮은 전류

밀도, 즉 대전 축적의 양이 전체 반응과 관련된

전체 대전의 큰 부분일 때 가장 명백하다. 공기

유량이나 압력이 낮아짐에 따라 V-i 곡선이 아래

방향으로 이동하는 것은 활성화 손실이 증가하

는 특성으로 이론적 측면에서도 예측되는 것이

다. Fig. 4는 또한 전압력과 공기유량의 상호작

용을 보여준다. 즉 공기유량은 압력이 높은 영역

에서는 영향이 거의 없지만 압력이 낮은 영역에

서 영향이 크다. 이온 및 전자 전도 과정의 비가

역성은 옴 손실로 고려된다. 옴 손실은 연료전지

에서 이온과 전자 저항을 합치고 구성품을 전체

저항과 연결하여 계산된다. 이 저항은 V-i 곡선

의 선형 음수 기울기에 기여한다. 이 실험에서

전체 저항은 농도 및 전압력과 상관성은 무시할

만하다. 저항 은 또한 온도와 습도에도 영향을

받을 수 있지만 이 실험에서는 별로 중요하지

않다. 질량 확산 손실은 전기화학적 반응 사이트



Fig. 4 Effect of Pressure and Airflow rate on fuel cell

performance

로의 비이상적인 가스 질량전달과 관련되어 있

다. 이 메커니즘 및 산소농도 영향과 전압력 영

향 사이의 차이를 이해하기 위해서는 연료전지

음극의 구조를 자세히 살펴보고 질량전달을 지

배하는 화학적, 물리적 과정을 검토할 필요가 있

다. 고고도에 최적화된 연료전지는 낮은 전압력

조건의 운전에서 질량확산이 용이하게 설계된

구조를 가져야 한다.

4. 맺 음 말

수소는 화석연료를 대체할 미래의 에너지원으

로 유력하며, 가까운 미래의 항공기 동력장치는

수소 연료와 연소/전기 혼합 시스템을 사용할

것이다. 큰 동력을 필요로 하는 대형항공기는 수

소를 연료로 사용하는 가스터빈엔진을 추진기관

으로 사용하고, 저속의 소형항공기나 무인항공기

는 연료전지로부터 전기에너지를 발생시켜 전기

모터를 구동하는 방식이 될 것이다. 저비용으로

이산화탄소를 배출하지 않는 수소제조방법이 개

발되어야 하며, 수소연료 항공기는 액체수소를

저장할 수 있어야 한다. 항공기용 연료전지가 같

은 출력을 갖는 엔진을 대체하기 위해서는 동력

밀도를 높일 수 있도록 연료전지시스템과 수소

저장장치의 무게 및 부피를 줄이는 것이 중요한

과제이다. 고고도에서 전압력의 감소는 연료전지

의 성능저하로 나타나며, 공기유량의 영향은 해

면고도보다 고고도에서 크게 나타난다.
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