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ABSTRACT

Several studies on the development for solar powered uninhabited aerial vehicles(UAVs)

are under way as the use of the renewable energy becomes more and more important these

days. This paper is for the conceptual design by a discrete and iterative method. An initial

design point with 1.5 meter wing span is determined in the global design, which deploys

the mass and energy balances among each component of UAV including solar cells and

airframe. Then, the iteration for subsystems is carried out with the help of Vortex Lattice

Method(VLM) to optimize the aircraft configuration and the solar power system. It is

demonstrated in simulations that the optimized design increases the flight time from 62 to

120 minutes when the solar power system is installed. Also, the associated dynamic analysis

reveals that the designed small aircraft has the acceptable stability and controllability.
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1. 서 론

현재 항공기에서 사용하는 에너지는 자동차나 

가정 등 다른 에너지 사용처와 마찬가지로 거의 

화석연료가 이용된다. 그러나 화석연료의 사용에 

따른 온실 가스는 지구의 온난화를 야기 시키고 

있으며, 이에 따라 화석연료의 사용이 이 시대의 

큰 위험으로 대두되고 있다. 따라서 세계 각국에

서는 화석연료의 사용을 줄이고 친환경 에너지를 

사용하는 등 환경 보전에 노력을 집중하고 있다.

실제로 지구온난화의 규제 및 방지를 위한 국

제 협약인 ”교토의정서“를 인준한 국가는 

이산화탄소를 포함한 여섯 종류의 온실가스 배출

량을 감축하며, 배출량을 줄이지 않은 국가에 대

해서는 비관세 장벽이 적용되어 배출권을 거래할 

수 있게 된다. 우리나라도 2008~2012년까지 온실

가스 배출총량을 1990년 대비 평균 5.2% 감축하

는 것이 의정서에 따른 이행 의무이다[1, 2].

이와 같은 지구온난화 방지를 위한 노력에 있

어서 항공 분야에서도 에너지 소비를 줄이기 위

한 방법을 강구하고 있으며 신재생에너지이용이 

그 대안으로 부상하여, 연구가 진행되고 있다. Fi

g.1과 같이 NASA의 Helios, 영국 QinetiQ의 Zep

hyr, ETH Zürich의 Sky Sailor[3] 등의 태양광 항

공기가 개발되었으며, 최근에는 지난 2010년 4월 

7일, 스위스의 Solar Impulse가 시험비행에 성공

한 바 있다.

태양광 에너지를 사용한 비행은 태양광 입사 에

너지(solar irradiance)에 매우 민감하기 때문에 밤 

시간을 포함하여 연속적으로 비행하기 위해서는 
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Fig.2 Schematic representation of the global design procedure

낮 동안 많은 에너지를 축적하는 전력 시스템이 필

요하고, 공기역학적으로도 매우 효율적인 기체가 

요구된다. 따라서 태양광 에너지를 이용하여 기존

의 무인 항공기들 보다 더 많은 시간을 비행할 수 

있는 태양광 무인항공기 개발을 위해서는 태양광 

무인항공기 시제기의 설계․제작 및 비행시험을 

수행하여 그 성능 및 문제점을 파악할 수 있는 선

행연구가 필요하다. 본 연구에서는 소형 태양광 무

인항공기의 개념설계를 수행하여 기존 에너지원만

을 사용할 때의 비행시간보다 2배 더 비행 가능한 

소형 태양광 무인항공기를 설계하였다.1)

(a) Helios (b) Zephyr

(c) Sky Sailor (d) Solar Impulse

Fig.1 Examples of solar powered UAV

2. 본 론

2.1 Global Design for Solaviation

항공기에 탑재될 태양전지는 그 무게 및 부착 

면적을 동반하므로 무인항공기의 비행 성능에 큰 

영향을 미친다. 태양광 에너지를 이용한 비행을 

위해 필요한 태양전지 면적보다 큰 날개 면적을 

가져야 하며, 동시에 비행을 위한 양력을 발생시

킬 수 있는 충분한 날개면적을 가져야 한다. 태

양전지 및 날개 면적의 증가는 무게의 증가를 유

발한다.

양력을 얻기 위해서는 속도가 필요하며, 원하

는 속도를 얻기 위해 전기모터, 프로펠러 등의 

추진시스템이 사용된다. 태양전지와 함께, 이러한 

추진시스템도 무게 증가를 야기 시킨다. 따라서 

태양광 무인항공기의 설계에 있어서 무게 및 에

너지는 매우 중요한 설계변수이며 이 두 변수의 

균형이 비행 성능에 매우 큰 영향을 미친다. 한

정된 에너지원은 비행시간의 한계로 이어지는 것

이다.

본 연구에서는 무게와 에너지 각각의 균형을 

통하여 설계변수의 초기 값을 설정하였으며[3],

항공기의 초기 형상을 설정하기 위한 global

design을 수행하였다. 이는 다음과 같은 단순한 

관계로부터 시작된다.

1) Weight balance :

  

 

2) Power balance :

 

여기서 항공기의 질량은 항공기를 구성하는 각 

1) 그 이름을 Solaviation이라 명명하였다.
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부품질량들의 합으로 이루어진다.

Global design을 수행함에 있어서 제작과 조종

의 편의성 및 경제성을 고려하여 꼬리날개가 없는 

전익기(flying wing, wing-body aircraft)을 기본 

형상으로 설정하였다. Fig.2에 global design 알고

리즘의 블록선도를 표시하였다.

비행에 사용되는 필요마력(required power)는 

등속 수평비행 조건으로부터 모델링할 수 있으며,

이는 식 (1)과 같이 질량의 함수로 결정된다.

 


 










 (1)

여기서 항력계수는 항공기 전체의 유도항력과 

에어포일의 항력, 유해항력을 합하여 다음과 같이 

모델링하였다.2)

    

비행에 사용되는 전체전력(total electric power)

는 식 (1) 과 함께 각 구성요소의 효율 및 서보 등

에서 사용하는 전력()를 고려하여 결정하였다.

비행시간 동안의 평균 일사량(irradiance)을 
라 하면 태양전지로부터 발생되어 비행시간 동안 

사용 가능한 전체전력(total electric power)은 날씨

와 태양전지 및 에어포일 표면에 따른 입사각 변화

와 태양전지 제어모듈의 효율을 고려하여 다음과 

같이 모델링할 수 있다.

  

전체전력이 태양전지에서 발생하는 전력과 같아

야 하므로 태양전지의 면적은 다음과 같이 모델링

된다.

 


 (2)

태양전지의 면적 및 생산 전력에 대한 태양전지

의 질량 및 제어모듈의 질량, 그리고 등속 수평비

행을 위한 전력에 대한 추진장치(propulsion grou

p)의 질량의 관계는 다음 식과 같이 모델링하였다

[3].

 

  (3)
 

여기서 은 태양전지의 모듈화에 추가되는 질량

에 대한 면적밀도이며 이를 포함한 값들은 참고

문헌[3]의 내용을 이용하거나 본 연구에서 사용된 

국내외 상용제품의 물성치를 이용하였다.

전익기의 형상이 결정되면 부피가 결정되는데,

이로부터 항공기 기체의 밀도를 고려하여 질량을 

결정하였다.

  









여기서,   


  section chord @ 

  area of unit-chord airfoil



결국, 기체(airframe)의 질량은 에어포일, 날개길

이(), 세장비(AR)와 같은 형상 변수의 함수이다.

여기서 세장비는 다음과 같은 관계를 갖는다.

 



배터리의 질량은 현재 상용중인 대의 Li

-Po 배터리의 근사 질량인 200으로 가정하였으며 

이를 포함하여 가정한 값들을 표 1에 나타내었다.

Figs 3-5는 0.1∼3.0 범위의 날개 길이와 ∼

범위의 세장비에서 수행한 global design의 시뮬레

이션 결과를 보여준다. 태양광 항공기를 설계함에 

있어서 소비 에너지에 직결되는 질량, 필요마력 및 

속도와 익면하중이 작을수록 좋을 것임을 기대할 

수 있다. 또한 태양전지의 전력에 대한 효율 면에

서 볼 때 날개 전체의 면적 중 태양전지가 차지하

는 면적이 클수록 좋을 것이라는 것도 예상할 수 

있다. 그러나 설계변수의 초기 값을 설정함에 있어

서, 앞으로 나타날3) 최적점이 어디일지 알 수 없으

므로 그 점으로 이동함에 있어서 임의 방향으로의 

자유도를 부여하기 위하여 시뮬레이션 결과 범위

의 중앙 부분이라 할 수 있는 날개길이  , 세장

비 6을 소형 태양광 무인 항공기의 초기 형상으로 

설정하였다. 표 2는 초기 형상의 사양을 보여준다.

2.2 Optimizing Geometry

전익기는 수평 및 수직 꼬리날개 없이 주 날개

만을 가지고 있기 때문에 후퇴각과 뒤틀림(twist)

각 및 리틀렉스(reflex) 에어포일을 통하여 그 조종

성 및 안정성을 확보하여야 한다[4]. 따라서 꼬리날

개를 갖는 보통의 형상에 비하여 양력선 기울기가 

2) 유도항력은 AVL tool[8], 에어포일의 항력은 XFOIL tool[5]을 이용하여 산출하였으며 유해항력은 

적당한 값을 가정하였다.

3) Plot된 range의 어딘가에 존재할 것으로 생각할 수 있는.
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Parameter Value Unit

Airfoil MH60 -

 0.5 -

 0.43 -

  0.007 -

  0.01 -

  0.005 -

 600  

 1.0  

 0.050 

 0.100 

 0.200 

 21  

 0.7  

 0.4  

 0.002  

 0.01  

 0.7 -

 0.79 -

 0.8 -

 0.9 -

 0.15 -

 0.9 -

 0.6 -

Table 1. Assumed parameters for global design

작고 최대 양력계수가 작은 단점이 있다. 이것은,

일반적인 소형 전익기에 대해서라

면 무시할 만 할지라도 태양전지의 탑재에 따라 

무게가 증가하는 태양광 항공기에 대해서라면 중

요한 고려 대상이라 판단할 수 있으므로 이를 최소

화시키기 위한 에어포일의 선정이 매우 중요하다.

본 연구에서는 XFOIL tool[5]을 이용, 400여개의 

에어포일에 대하여[6, 7] 점성을 고려한 유동해석

을 수행하였다. 그러나 이렇게 산출된 성능은 항공

기 입장에서 볼 때 날개의 한 단면에 대한 결과일 

뿐이므로 이들 중 등속 수평비행에서의 필요마력

에 직결되는 




값이 가장 큰 15개의 에어포일

을 선택하여 AVL tool[8]을 이용, 초기화된 형상에 

대해서 VLM을 수행하였다. 이후 앞으로 제시할 

최적화 과정 속에서 반복계산(iteration)을 통하여 

최적 에어포일을 결정하였다.

Fig.4 Each parameters w.r.t. wing span

Fig.3 Total mass w.r.t. wing span

Fig.5 Mass distribution @ AR 6 w.r.t. wing span
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Fig.6 Optimization process

소형 태양광 무인항공기를 설계함에 있어서 날

개길이는 초기 값인 1.5m로 한정하여 최적화를 

진행하였는데 항공기 전체 시스템의 최적화도 에

어포일의 최적화와 마찬가지로 다음과 같은 2가

지 특성을 갖는다.

1) Discrete method

2) Iterative method

최적화 과정을 블록선도로 나타낸 Fig.6에서 이 

특성을 확인할 수 있다.

먼저, 기체의 형상으로부터 항공기의 사양을 

결정했던 Fig.2의 global design이, 두 형상을 입

력으로 받아 각각의 사양을 결정하고 이로부터 

본 최적화 과정의 이익함수를 산출하도록 수정되

어 내부 루프의 역할을 한다. 여기서, 번째 Solav

iation의 에어포일, 날개길이(), 세장비(AR), 테이

퍼비(), 후퇴각(), 상반각() 및 윙렛 형상의 설

계변수들로부터 VLM을 통하여 결정된 양력․항

력 계수 등의 공력 성능 및 이를 포함하여 변화

된 표 2의 값들은 하나의 입력이 되어 내부 루프

로 들어가며, 다른 하나의 입력은 번째 설계변수

들 중 하나를 변화시켜 얻은4) 항공기 사양이다.

두 사양을 입력으로 받은 내부 루프는 그 결과

로서 본 최적화의 이익함수를 산출하는데 이는 

기존 에너지원으로부터의 비행시간에 대한, 태양

전지와 함께 비행했을 때의 비행시간의 비로 모

델링 하였으며 이것이 바로 성능 향상 비(perfor

mance enhancement ratio)라 할 것이다.

Parameter Value Unit

Span 1.5 

AR 6 -

 0.8522 

 3.9441  

 0.1497 

 8.0451  

 0.200 

 0.2365  

 0.2601 

 0.0230 

 8.0451  

 0.0693 

 9.2210 

 0.4277 

 0.3750  

 0.3333 

 0.1667 

 25 deg
 5 deg

Table 2. The specification for initial Solaviation

내부 루프를 나온 후에, 두 형상으로부터의 이

익함수는 서로 비교되어 보다 큰 값을 갖는 형상

이 번째 입력이 되어 계속 반복계산 되었다.

이 과정에서 이익함수는 비행시간을 결정하는

데 중요한 요인인 용량 균형을 통하여 결정하였

으며 그 모델링으로 식 (4), (5)를 사용하였다. 여

기서 전류 값은 각 구성품에서의 power를 평균 

전압으로 나누어 산출하였다.

   (4)

for original power source only

    (5)

for power source with solar cells

이 과정은, 한 형상에 대하여 물리적으로 볼 때 형

상의 설계 변수( Solaviation)로부터 질량 및 에

4) 설계변수를 변화시켜 최적화를 수행함에 있어서는 이익함수를 극대화시키는 방향으로 진행하였다.

다시 말하면, 각 반복계산에서 이익함수를 극대화시키는 방향으로의 설계변수 변화만을 취한, 즉 두 

형상 중에 보다 큰 이익함수를 산출하는 형상을 다음 형상으로 결정한 것이다. 최적화 후반부에서는 

교호작용을 고려, 2~3개의 변수를 변화시켜가며 반복계산하였다.
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너지 밸런스를 거친 후 VLM을 통해 공력성능을 

산출(내부 루프)하고 이로부터 비행시간의 향상 비

를 산출(feasible test)하여 이익함수를 결정하는 것

으로 요약할 수 있다.

반복계산이 진행되면서 표 2에서 가정된 값들은 

점차 실제 값이 되었으며 각 부품도 이익함수를 높

일 수 있는 상용 제품으로 결정되었다. 다음 절에

서 설명할 전력시스템(power system)도 태양전지

의 사양과 함께 반복 계산되며 Solaviation에 최적

화 되었다.

2.3 Design of Power System

태양 에너지를 사용하는 power system이 태양

에 매우 민감하다는 것은 자명한 사실이다. 문제는 

바로 여기에 있다. 일정한 시간동안만 비치는 태양 

빛을 이용해야 한다는 것이다.

따라서 에너지를 저장할 수 있는 2차전지의 필

요성이 명료해지는 바, 2차 전지와 태양전지로 부

하를 구동시키는 Fig.7의 전력시스템을 설계하였

다.

Solar
cells Controller Battery

ESCReceiver Motor

Servo1 Servo2
LOAD

Fig.7 Power system for Solaviation

태양전지를 이용한 비행에 대하여 이상적인 경

우는 바로 태양전지에서 발생하는 에너지만으로 

비행을 할 수 있는 상태이다. 그러나 이를 향한 시

발점으로서 본 연구의 목표는 기존 에너지원을 사

용할 때보다 비행시간을 증가시키는 것에 있으므

로 배터리 에너지의 사용과 함께 태양전지에서 발

생하는 에너지를 이용, 배터리의 에너지 소비 율을 

감소시켜 전력시스템의 지속시간을 높이는 것을 

설계 방향으로 설정하였다.

따라서 배터리에서 나오는 전류와 태양전지에서 

나오는 전류 모두가 부하를 구동시키는 메커니즘

을 목표 상태로 설정하여 설계를 진행하였다.

표 3에 사용된 태양전지를 제품 사양과 함께 표

시하였다. 이 태양전지는 단결정, 강체형태(rigid t

ype)로 날개 곡면에 탑재되기 위하여 한쪽 변의 길

이를 제작 가능한 최소 길이로 주문제작 하였다.

이는 에어포일에 부착함에 따라 작용할 잔류응력

을 줄일 수 있도록 결정된 것으로5) 이 태양전지[9]

84개가 Solaviation에 탑재된다.

태양전지는 광전효과로 형성된 정공 및 전자가 

PN접합 다이오드에 의해 정류되어 기전력을 유발,

전류를 생성하는 원리로 작동하며 태양전지의 안

정된 출력을 위해서는 제어모듈이 필요하다. 탑재

될 제어모듈은 PWM(Pulse Width Modulation)으

로 작동하는 상용 제어모듈[10]을 이용하여 무게를 

최소화시켰다.

3셀의 11.1 Li-Po 배터리의 충전 전압인 12.6

를 최대 충전 전압으로 제어하는 이 모듈은 MOSF

ET 소자를 이용하여 직렬로 작동하기 때문에 전지

의 에너지를 사용, 그만큼의 전력 손실이 존재하고 

강압으로만 전압을 제어할 수 있으므로 14V의 입

력 전압을 형성하기 위해 28직렬․3병렬의 태양전

지 배치를 설계하였다.

Output power (max ) 

Max power voltage (max ) 

Max power current (max ) 

Open circuit voltage () 

Short circuit current () 

Dimension ××

Weight 

Table 3. Solar cell for Solaviation

Fig.8 Optimized Solaviation

5) 최소 길이를 갖는 변이 chord 방향으로 부착되어 곡면을 형성한다.
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Fig.9  & ,  VS Throttle

Parameter Value Unit

Span 1.5 

AR 7 -

 0.3214  

 25 deg
 2 deg
Twist -3.2 deg
 989  

Static Margin 7.8 

 10.3 

AOA 6.76 deg
 0.4641 -

 0.0609 -

 7.62 -

Thrust 129.8  

Throttle 22.9 

 13.14  

 20.58  

 1.85 

 0.1461  

 15.87  

 10.23  

 0.90 

 62 min 
 120 min 
Enhancement
Ratio 1.94 -

Table 4. The optimized Solaviation

2.4 Result of Optimized Solaviation

최적화된 Solaviation의 모습을 Fig.8에 나타내

었다. 높은 양력 계수를 갖기 위해서는 후퇴각이 

비교적 큰 윙렛을 지녀야 했다.

비행시간을 예측하기 위하여 추력테스트를 수

행하였다. 그 결과를 Fig.9에 표시하였으며 이 데

이터로부터 수평 비행을 위한 부하 전류는 1.85

로 산출되었다.

배터리는 전압이 2.8 이하로 떨어질 경

우 손상되어 다시 사용할 수 없을 확률이 크다.

따라서 9.3에서 전력을 차단(cut-off)하기로 하

며 그에 따라 배터리가 가진 용량 중 80%를 사

용한다고 가정하여 비행시간을 예측하였다. 이를 

포함한 등속 수평비행 성능 및 형상 변수를 표 4

에 나타내었으며 태양전지로 거의 두 배의 성능 

향상 비를 달성할 수 있었다. 여기서 배터리의 

전압은 평균 11.1로 가정하였고 모델링에서 제

외된 추가 질량을 합하여 150의 부가질량

(dummy mass)으로 가정하였다.

2.5 Stability Analysis for Solaviation

최적화된 Solaviation에 대한 안정성 해석을 

수행하였으며[11] 이중 몇 개의 결과를 Figs

10~11에 표시하였다. Spiral mode를 제외한 모든 

경우가 안정했는데 spiral mode도 진폭이 두배가 

되는 시간(time to double amplitude)이 11.6초로 

예측되었다. 이는 조종으로 비교적 쉽게 제어할 

수 있는 범위로 결국 설계된 항공기는 충분히 쉽

게 조종이 가능함을 확인할 수 있었다.

3. 결 론

본 연구에서는 이산적인 반복계산을 통한 방법

으로 소형 태양광 무인항공기의 개념설계를 수행

하였다. 먼저 태양전지와 항공기 기체의 질량 및 

에너지 균형으로부터 설계변수의 초기 값을 설정

하고 반복계산을 통하여 형상 및 전력시스템(po

wer system)을 최적화시켰다. 날개길이 1.5m에서 

정해진 태양전지 모듈을 사용하여 최적화된 소형 

항공기는 태양전지 모듈 없이 62분, 태양전지 모

듈과 함께 120분의 비행이 가능하리라 예상되었

다. 물론 날개 길이의 증가와 함께, 무거운 모듈

이 아닌 태양전지 자체를 사용한다면 더욱 향상

된 성능을 얻을 수 있을 것이라 기대된다. 안정성 

해석에서는 spiral mode를 제외하고는 모두 안정

했으며 spiral mode도 사람의 조종으로 비교적 

쉽게 제어될 수 있음을 확인할 수 있었다.
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각 구성품의 탑재를 위한 동체 등의 상세 설

계로부터 지상실험 및 비행시험을 통하여 발전 

방향을 제시함으로 이 연구는 완성될 것이다. 나

아가, 태양전지에서 생산하는 에너지의 효율을 

극대화시킬 수 있는 제어모듈 및 태양전지 부착

에 기하학적 한계를 유발시키는 뒤젖힘 각이 없

이 꼬리날개를 갖고 있는 더욱 효율적인 기체를 

설계함으로 태양광 에너지만을 충전함으로써 계

속적으로 비행할 수 있는 태양광 무인 항공기를 

설계할 수 있으리라 기대된다.

Fig.10 Longitudinal stability analysis

Fig.11 Lateral stability analysis
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부 록 (기호)

AOA : 받음각 deg
ESC : 전기적 속도 제어기

Li-Po : 리튬-폴리머

MOSFET : 모스 전계 효과 트랜지스터 

PWM : 펄스 폭 변조

UAV : 무인항공기

VLM : 와류 격자 법

 : 태양전지 면적  

 : 세장비

 : 날개 길이 

 : 전체 항력 계수

  : 에어포일 항력 계수

  : 유도 항력 계수
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  : 형상 항력 계수

 : 양력계수

 : 날개 뿌리 시위 길이 

 : 날개 끝 시위 길이 

 : 평균 공력 시위 

 : 등속 수평비행 항력 

 : 배터리로 비행한 비행시간

 : 태양전지와 함께 비행한 비행

시간

 : 중력가속도  

 : 평균 태양광 입사량  

 : 부하 전류 

max : 최대 출력 전류 

 : 가용 태양전지 전류 

 : 단락 전류 

 : 태양전지 제어모듈 질량의 에너지밀

도  

 : 태양 전지 모듈화에 따른 증가 질량

의 면적밀도  

 : 프로펠러질량 에너지 밀도  

 : 태양전지 질량의 면적밀도  

 : 등속 수평 비행 양력 

 : 항공기 전체 질량 

 : 기체 질량 

 : 서보 시스템 등의 질량 

 : 2차전지의 질량 

 : 태양전지 제어모듈의 질량 

 : 탑재물 질량 

 : 프로펠러의 질량 

 : 태양전지의 질량 

 : 서보 시스템 등에서 사용되는 전기 

에너지 

 : 등속 수평 비행에 필요한 전체 전기 

에너지 

 : 등속 수평 비행에 필요한 역학적 에

너지 

 : 등속 수평 비행에 필요한 역학적 에

너지의 전기 에너지 값 

max : 최대 출력 전력 

 : 태양전지로부터 생산되는 가용 전력 



 : 태양전지 생산 전력 

 : 날개 면적  

 : 단위 시위 에어포일의 넓이  

 : 비행시간

 : 등속 수평 비행 속도 

max : 최대 출력 전압 

 : 개방 전압 

 : 항공기 전체 무게 

 : 상반각 deg
 : 전압 레귤레이터의 효율

 : 태양전지의 곡면 부착에 의한 생산 에

너지 감소율

 : 태양 전지 제어 모듈의 효율

 : 모터 효율

 : 프로펠러 효율

 : 태양전지 효율

 : 구름 등에 의한 태양에너지 감소율

 : 뒤젖힘 각 deg
 : 테이퍼 비

 : 공기 밀도  

 : 항공기 기체 평균 밀도  

 : 폼(EPP) 평균 밀도  


