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ABSTRACT

In this research, generalized sizing methods were studied that can be applied to an

aircraft which uses solar cell or fuel cell as energy sources. To consider multiple

propulsion systems and energy resources, multiple power paths were modeled and the

weight of consumable and non-consumable energy was reflected in the weight change

calculation for each mission segments. In the constraint analysis, power to weight ratio was

selected instead of thrust to weight ratio and used in the sizing process of balancing

power and energy.

초 록

본 논문에서는 태양전지나 연료전지와 같은 전기 에너지원을 사용하는 항공기에 적용

할 수 있는 일반화된 사이징 방법에 대해 연구를 수행하였다. 다중 추진 시스템이나 에너

지원이 사용되는 경우를 고려하여 다중 동력경로를 모델링하였고 소모성 에너지와 비소모

성 에너지 중량을 각 임무 단계의 중량변화 계산에 반영하였다. 구속조건의 분석에서 기

존의 추력 대 중량비 대신 동력 대 중량비를 선택하여 동력 균형 및 에너지 균형의 사이

징 과정에 사용하였다.
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Ⅰ. 서 론

1.1 전기 에너지원 항공기

지금까지 대부분 항공기들은 탄화수소계열의

연료를 연소시키는 내연기관의 엔진을 동력으로

사용하였다. 몇 가지 시도가 이루어졌지만 항공

기가 다른 에너지원이나 다른 동력발생 장치로부

터 만족할만한 동력을 얻을 수 없었다.

항공기 추진시스템의 대체에너지원 중 상상이

가능한 것 중 하나는 원자력 에너지이다. 원자력

을 동력으로 하는 터보제트 항공기의 개발은 미

공군에서 진행한 항공기 추진을 위한 핵에너지

(NEPA: Nuclear Energy for the Propulsion of

Aircraft) 프로젝트를 시작으로 미국 원자력위원

회(AEC, Atomic Energy Commission)와 미공군

관리하에 항공기 핵추진(ANP: Aircraft Nuclear

Propulsion)프로그램이 추진되었으나(1) 1961년 3

월 28일, 미국 케네디 대통령의 프로그램 취소

성명이 내려졌고, 그때까지 거의 15년 동안 약

10억불이 핵추진비행체 개발에 투입되었다.
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다른 에너지원으로 태양광을 사용하는 항공기

는 군용과 민간용으로의 잠재적인 가능성으로 지

난 수십년 동안 여러 기관들의 주목을 받아왔다.

1981년 7월 7일, 폴 맥크리디(Paul MacCready)

박사팀의 솔라첼린져(Solar Challenger)는 태양력

만으로 영국해협을 건넜다. 이 연구팀은 또한 빔

출력을 사용하는 추진개념을 도입하였다.

이러한 잠재력이 동기가 되어 20년 전 여러 나

라의 연구자들은 방출마이크로파를 사용한 다양

한 모델들을 만들었다. 그러나 멀어질수록 소멸

하는 마이크로파의 특성 때문에 목표물까지 전달

되는 동력이 거리 증가에 상응해서 감소하는 결

과가 나타났다. 대체에너지원 개발에 있어서 이

러한 모든 노력에도 불구하고 실용적이거나 다양

한 종류의 자원을 동력으로 하는 충분한 성능을

가진 비행체는 개발되지 않았고 기존 내연추진

엔진은 항상 우위를 차지하였다.

그러나 수십 년 동안의 에너지저장과 변환 기

술의 발전과 축적을 통해 대체에너지원과 혁신적

인 추진시스템은 다시금 주목을 받게 되었다. 원

자력에너지는 우주탐사뿐만(2) 아니라 장기체공정

찰비행을 위한 동력원으로 구상되어졌고(3), 빔에

너지 또한 고고도 비행선과 지구 밖 로봇탐사선

및 비행체를 포함하는 다양한 잠재적인 항공우주

응용 분야에서 다시 연구되었다. 최근 고도

96,500피트의 새로운 기록과 통신위성으로 대체

가능성이 있는 AeroVironment사(社)의 Helios와

같이 고고도 장기체공을 위한 연구로 태양광 에

너지 또한 지속적으로 연구되어 왔다. 연료전지

는 이미 NASA에서 모든 유인 우주왕복선의 전

기 동력시스템으로 사용되고 있으며, 최근 몇 년

동안 동력과 동력밀도가 상당히 개선되어 항공분

야에서도 사용이 고려되기 시작하였다. 이러한

대체 에너지원과 혁신적 추진시스템 연구는 엔

진 배출물이 환경에 미치는 영향에 대한 우려가

증가함에 따라 그 필요성이 증대되고 있다. 1998

년부터 1년 동안 NASA Langley 연구센터와

Glenn 연구센터의 공동연구로 비전형적 추진시

스템으로 구동되는 탐사비행체에 관한 기체 배출

물과 소음감소에 관한 연구가 진행되었다.

저소음 친환경 항공기(QGT: Quiet Green

Transport) 연구의 일환으로 초기 연구 중 하나

인 혁신적 항공우주 시스템 개념(Revolutionary

Aerospace System Concepts) 프로그램이 착수되

었다. 이러한 움직임을 기반으로, NASA는 최근

운송시스템 프로그램(Vehicle System Program)하

에 4개의 거대한 프로젝트 중 하나로 궁극적으로

‘무(無)공해 배출 항공기’를 추구하는 저공해 배

출 에너지동력(Low Emission Alternative

Power) 프로젝트를 추진하였다. 최근의 유가의

가파른 증가와 함께 기술발전에 따른 대체에너지

비용의 지속적인 감소로 인하여 실현 가능한 대

체에너지원이 도래하고 있다.

마지막으로 증대되는 국가 에너지안보에 대한

우려로 여러 나라 정부가 에너지 수입 의존성을

줄이고 지속가능한 에너지원의 개발을 위한 첨단

연구를 지원하고 있다.

이렇게 대체추진시스템의 해석과 설계를 다루

는 주목할 만한 연구들이 진행되었음에도 불구하

고 대부분의 전체 시스템 수준의 연구는 간단하

게 전형적인 추진시스템 아키텍처를 혁신적 항

공기에 적용해왔다. 이렇게 제한적일 수밖에 없

는 이유는 기존의 항공기 사이징 방법이 대체에

너지원을 포함하는 혁신적인 항공기 개념에 바로

적용되지 않기 때문이다. 대부분 최근 시스템 수

준의 연구는 항공기 사이징을 따로 하지 않고 기

존과 다른 추진시스템이 항공기의 성능에 미치는

영향을 조사하여 왔다. 소음 친환경 항공기

(QGT)(4) 연구는 기존의 동력 항공기 사이징과

다른 두 가지 특별한 구성 사례를 보여주는데 수

소연료 엔진이 날개에 설치된 전형적인 주익-미

익 형상과 수소연료전지를 동력으로 하고 동체와

주익이 곡선으로 이어지는 혼합날개동체(blended

wing body) 형상의 개념이다. 이러한 형상의 항

공기를 해석하기 위하여 기존의 사이징 프로그램

인 FLOPS(Flight Optimization System)의 상당한

수정이 이루어졌다.

항공기 사이징은 내부 레이아웃과 비용분석,

시스템 효과 분석처럼 대부분의 설계와 분석활동

의 필수 과정이기 때문에 시스템 수준의 연구에

중요한 요소이다. 예를 들어 항공기 사이징 결과

의 하나인 추력과 요구동력의 초기 추정은 특히

새로운 엔진 시스템이 개발되는 경우 엔진 회사

의 예비조사를 위한 기본 입력요소이다. 그러나

다양한 임무를 수행하는 전기추진과 같은 새로운

동력의 비행기에 응용할 수 있는 포괄적이고 체

계적인 사이징방법은 아직 완전히 개발되지 않았

다.(4) 이러한 동기로 본 논문에서는 기존과 다른

에너지를 사용하는 항공기에 적용되는 일반적인

사이징 방법에 대해 연구를 수행하였다.

Ⅱ. 일반화된 사이징 기법의 기초

2.1 전통적인 사이징 방법

전통적인 항공기 사이징 방법에(6)-(7) 의한 항공
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기 사이징의 목적은 최적 항공기 설계보다는 오

히려 ‘사이즈’라는 단어 그대로의 의미에 따르면

두 가지 크기가 결정되는데 날개 면적에 의해 결

정되는 기하학적 크기와 엔진 추력에 의해 결정

되는 추진력의 크기이다. 즉, 항공기 사이징은 요

구추력과 사용 가능한 추력 사이의 균형과 요구

연료와 사용가능 연료 사이의 균형 설정에 의해

결정된다.

추력 균형은 구속조건 분석으로 알려진 과정에

의해서 구해진다. 이륙활주거리와 상승률, 가속,

선회, 접근속도를 포함하는 대부분의 공기역학적

성능 요구조건은 해수면에서 추력 대 중량비

(T/W), 주어진 항공기 형상에 대한 익면하중

(W/S), 추력 저하 형태, 비행 조건의 함수로 표

현할 수 있다. 따라서 각 성능 요구사항을 나타

내는 구속조건 곡선을 통해 가능한 해의 영역을

확인할 수 있다.

여분의 추력은 추진시스템 중량과 이륙 총 중

량을 증가시키기 때문에 일반적으로 추력 대 중

량비(T/W)와 익면하중(W/S)의 최적 값은 가장

작은 추력 대 중량비의 위치에서 구해진다. 연료

균형은 임무 분석에 의해 구할 수 있는데, 이 임

무 분석은 분할된 임무 구간에서 모든 중량비를

계산하여 요구 연료비를 결정한다. 이륙 총중량

으로 표준화된 무차원 매개변수 사용의 장점은

동력과 연료 균형이 항공기 중량과는 독립적인

분석에 의해 이루어진다는 것이다. 따라서 구속

조건 분석 및 임무 분석은 되풀이할 필요가 없

고, 반복과정은 중량추정 모듈 내부로 제한될 수

있다. 이러한 이점은 뚜렷하지 않을 수 있지만,

최적화 문제나 확률적 시뮬레이션 같은 응용에서

는 중요하게 나타난다.

두 가지 분석 결과는 중량 추정모듈로 다시 보

내진다. 이러한 정보를 중량 반복식과 결합하여

이륙 총중량을 얻는다. 와 값과 이륙

총중량 값이 구해지면 추력 및 날개 면적을 구할

수 있다(Fig. 1).

Fig. 1. Iterative process of T/W, W/S in sizing

2.2 기초식

위에서 설명한 전통적인 항공기 사이징 방법

의 전반적인 과정을 비전형적 유형의 에너지를

사용하는 혁신적인 항공우주 비행체에 적용하기

위해서는 사이징 식들의 수정이 필요하다.

2.2.1 일반화된 추진시스템

추진시스템은 에너지 변환의 연속과정을 거쳐

추진력을 생산하는 장치이다. 일반적으로 이 과

정은 마하수나 고도, 주변 온도와 같은 운영 상

태와 시스템 설계변수의 영향을 받는다. 전통적

인 공기 흡입 연소 엔진의 추력손실과 연료소모

율에 관한 것은 잘 알려져 있어서 항공기설계 엔

지니어들은 엔진 내부의 에너지 변환 과정의 모

든 세부사항을 추적할 필요가 없고 추력손실과

연료소모율, 임무 요구사항에 따라 달라지는 최

적의 엔진과 엔진 사이클을 잘 선택하여 기 구축

된 기록 데이터를 토대로 개념적인 엔진의 스케

일을 정할 수 있다.

그러나 전기추진과 같은 새로운 추진 시스템에

대한 연구가 지속적으로 진행됨에도 불구하고 추

진 시스템의 추력과 연료 소모성과의 스케일링

법칙들은 잘 구축되어 있지 않다. 연료전지 시

스템의 사이징 과정은 다학제간 연구를 필요로

하며 추진 시스템 모델링에 좀 더 일반적인 기

법이 필요하다.

일반화된 모델링을 위해서는 시스템을 세분화

할 필요가 있다. 추진 시스템은 Fig. 2에 묘사된

것과 같이 동력 생성과 동력 변환장치의 연속적

인 시스템이며 동력 발생장치(PGD: power

generation device), 동력 변환장치(PTD: power

transformation device), 동력 출력장치(POD:

power output device)로 분류된다. 따라서 대부

분 출력 동력과 연료소모, 시스템의 중량, 항공기

사이징을 고려한 추진 시스템의 변수들은 구성요

소의 변수들인 에너지원의 비에너지(specific

energy), 각 동력장치의 비동력(specific power),

각 동력장치의 효율에 영향을 받는다. 비에너지

는 단위 중량당 에너지이고 비동력 는 단

위 중량 장치 당 발생되는 출력 동력의 양이다.

장치효율인 는 각 장치마다 입력 에너지와 출

력 에너지의 비이다.

따라서 최종 추진동력 는 아래와 같이 주어

진다.

  ⋯   (1)

여기서 는 변수와 연관된 모든 값들을 곱하는



第 40 卷 第 7 號, 2012. 7 전기추진 항공기 설계를 위한 사이징 방법 연구 593

곱셈 연산자이고, 는 에너지원으로부터 초기

입력동력이다. 따라서 연료소모 는 아래와 같

다.




(2)

최종적으로 동력시스템의 중량은 다음과 같다.

 
 











→


(3)

대부분의 항공기 추진 시스템들은 엔진 블리

드 공기(Bleed air)와 기계적 동력의 추출을 통하

여 냉각시스템, 유압시스템 및 전기적인 시스템

과 같은 하위 시스템에 필요한 동력을 공급한

다. 동력 추출로 인한 손실을 파악하기 위해, 이

전 식에서 약간의 수정이 필요하다. 만약 를

번째 동력장치에서 추출한다면, 동력장치의 수

정된 효율 는 아래와 같이 표현될 수 있다.

  (4)

여기서 는 동력 장치의 추출된 동력과 입력동

력의 비이다.

2.2.2 다중 동력경로의 고려

항공기에 다중 추진 시스템이나 다중 에너지

원이 사용되는 경우 다중 동력경로를 고려한 좀

더 일반화된 사이징 방법이 필요하다. 4개의 프

로펠러 엔진과 2개의 터보제트 엔진이 장착된 공

중 급유기 KB-50J와 같은 몇몇 항공기들을 제외

하고, 대부분의 기존 항공기들은 단일 엔진 또는

여러 개의 동일 엔진이 장착되어 있다. 따라서

전형적인 항공기들의 가용추력과 연료 소모는 한

가지의 엔진 데크(deck)에 의해 결정되지만, 다른

종류의 추진시스템과 에너지원이 장착되고 각 추

진 시스템의 동력기여도가 비행조건에 따라 달라

진다면, 전통적인 사이징 공식은 제대로 적용될

수 없다.

Fig. 2. Multiple power-paths

다중동력 또는 에너지원에 관한 수학적 표현

은 동력경로(power path)의 개념을 도입하여 전

개할 수 있다. 동력경로란 일련의 에너지 변환

과정에 따라 생성되는 동력 장치의 집합이다(Fig.

2). 항공기는 다중 에너지원 및 에너지 변환장

치로 이루어진 각기 다른 동력경로 에 의해

동력을 얻는다. 따라서 항공기의 가용 동력은 각

각의 동력경로로부터 구한 동력의 합으로 표시될

수 있다.

 
  



〈〉 (5)

이 식은 동력 분할 계수,   를 도입하여 표현

할 수 있다.

〈〉 〈〉 (6)


  



〈〉  , and 〈〉  (7)

에너지원의 초기 입력동력 
  는 다중 에너

지 변환과정을 통해 최종 추진력으로 변환된다.

최종 출력동력은 각 변환과 관련된 손실을 반영

하여 효율과 
  의 곱으로 나타낸다.

〈〉
〈〉〈〉 (8)

식을 더 간단히 하기 위해 각 동력경로마다 기준

동력(reference power)을 정한다. 기준 동력은 해

수면(sea level)을 기준으로 에너지원으로부터 초

기 입력동력 의 최댓값에 대해 동력손실 비인

을 사용하여 나타낼 수 있다.


〈〉 

〈〉〈〉 (9)

마지막으로 식 (6)과 (8), (9)를 조합하면


〈〉


〈〉〈〉
〈〉

(10)

2.2.3 다중 에너지원의 고려

임무를 수행하기 위해 항공기에는 반드시 충

분한 연료가 탑재되어야한다. 전형적으로 저장되

는 에너지는 탄화수소 계통의 연료이고 비행동안

소모된다. 그러나 배터리나 핵에너지 같은 몇몇

새로운 에너지원은 에너지 전환 과정동안 일정하

게 중량이 유지될 것이다. 본 연구에서 소모성

에너지(consumable energy)는 전통적인 탄화수소

계열 연료로부터 동력생성이 되는 동안 중량이

감소하는 에너지원으로부터 얻는 에너지로 정의
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한다. 비소모성 에너지는 배터리와 인력(human

power) 또는 핵에너지와 같은 동력 생성과정에

서 에너지원의 중량이 일정하거나 무시할 수 있

을 정도로 변화가 없는 에너지원으로 정의한다.

일반화된 식을 만들기 위해 항공기가 소모성 또

는 비소모성 에너지원을 가진 다중 동력경로를

가졌다고 가정하면 탑재된 총 저장된 에너지 

는 두 가지 종류의 에너지의 합이다.


  




〈〉

 

 


〈〉 (11)

여기서 는 소모성 에너지의 동력 전달 경로

의 개수이고, 는 비소모성 에너지 동력 전달

경로의 개수이다. 따라서 기체에 저장되는 총 에

너지 무게는 다음과 같다.

   
  




〈〉

 

 


〈〉 (12)

위의 공식은 에너지 유형이 아닌 동력경로의

관점에서 에너지 무게가 계산되는 것을 나타낸

다. 예를 들어 JP-8이 전기 모터와 프로펠러에 동

력을 공급하는 연료전지 시스템과 전형적인 제트

엔진에 모두 사용된다면 이 시스템은 두 개의 동

력경로를 가지고 있으며, 각각 두 동력경로에 요

구되는 연료중량은 분리되어 계산하여야 한다.

이러한 동력장치와 연관된 에너지원은 비동력

과 비에너지와 관련하여 각기 다른 특성을 가지

고 있다. 항공기 중량을 줄이기 위해 높은 비동

력과 비에너지가 항상 요구되지만, Fig. 3에서 묘

사되듯이 자연의 법칙은 하나의 에너지원이 두

가지 특성을 모두 좋게 갖도록 허락하지 않았다.

일반적으로 높은 비에너지는 비행거리와 체공

시간에 유리하고, 높은 비동력은 기동능력에 유

Fig. 3. Comparison of specific energy and

specific power for various power

source technologies [8]

리하다. 다중 선택이 가능하다면 설계자들은 다

른 종류의 동력장치와 에너지원을 적절히 섞어

추진 시스템을 최적화하기를 원할 것이다. 예를

들어, 임무 중 순간적으로 높은 동력이 필요한

기동을 하는 항공기 사이징의 경우, 높은 비동력

을 내지만 상대적으로 낮은 단위에너지를 가진

부스터 시스템을 추가로 사용하는 것이 단독의

에너지원 추진시스템을 사용하는 것보다 더 좋

은 접근일 것이다. 그러나 비용뿐만 아니라 복잡

한 시스템에 따른 생산성과 신뢰성 및 유지보수

에 미치는 영향 등을 고려하여 결정하여야 한다.

2.2.4 중량 미분방정식

다중경로를 고려한 일반화된 개념의 에너지

식 이외에 중량 구성식과 중량 미분방정식도 대

체에너지원의 사용으로 인해 좀 더 일반화되도록

수정이 요구된다.

 (13)

여기서 은 유상하중, 은 에너지 변환 후

부산물의 중량이며, 비소모성 에너지 중량은 공

허중량( )에 포함된다. 식 (13)으로부터 시간변

화에 따른 기체무게의 변화량 미분방정식은 아래

와 같다(보존 부산물 중량은 연료소모에 따른 중

량 감소에 비례한다고 가정).

 
 (14)

  (15)

여기서 는 보존 부산물 대 소모 연료비이다.

식 (15)에 식 (14)를 대입하면

   (16)

시간에 따른 기체중량 변화와 소모성 에너지 중

량과의 관계를 나타내는 상수 를 도입하면

   (17)

   (18)

여기서 는 주어진 에너지 변환 과정의 특성에

의해 결정되는데 기존 내연기관 엔진의 경우 

는 1이다. Helios처럼 항공기가 태양전지나 재생

연료전지라면 기체중량은 연료소모에 따라 달라

지지 않기 때문에   이다. 외부 산소를 유입

하여 수소를 태우고 물을 저장하는 무배출항공기

는 기체중량이 늘어나고, 따라서 는 음의 값을

갖는다. 만약 기체가 다중 동력 경로로부터 동력

을 얻는다면, 는 아래의 식으로 구할 수 있다.
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 
  






  




〈〉〈〉〈〉
〈〉〈〉〈〉
〈〉

(19)

III. 일반화된 사이징 기법 수식화

3.1 구속조건의 분석

항공기 운동 방정식은 다음과 같다.

  







 
 

 (20)

여기서 는 추력, 는 기본 항력, 은 다른

외부요소들의 장착으로 발생하는 추가항력이

다. 는 비행고도, 는 비행속도, 는 중력가

속도이다.

위의 식을 사용하여 Mattingly는 다음과 같이

익면하중( )과 추력 대 중량비( ) 사이

의 관계를 나타내는 일반적인 구속조건 방정식을

유도하였다.(7)




 

 









 







 






 














 
 











(21)

여기서 는 중량비이며 는 추력손실, 는 동압

(dynamic pressure)이다. 은 2차 항에 대한

drag polar 항력계수이고, 는 1차 항에 대한

drag polar 항력계수이다. 
는 영양력(zero

lift) 항력계수, 은 하중배수이다. 추력 를

로 대체하면 위의 추력기반 방정식은 아래

와 같이 동력기반 방정식으로 다시 표현된다.




 











 







 






 














 
 













(22)

위 식에 다른 동력경로를 택하는 경우인 식

(10)을 대입하면, 본 연구에서 제안하는 새로운

구속조건 방정식이 만들어진다.





〈〉




〈 〉〈 〉
〈〉 









 







 






 














 
 













(23)

각각의 성능 요구에 해당하는 가정을 위의 식

에 적용하는 경우, 그에 상응하는 축소된 형태의

구속조건식을 유도할 수 있다(Table 1).

설계점을 선택하는 방법은 전통적인 방법과 유

사한데 다른 점이 있다면 추력 대 중량비( )

대신에 동력 대 중량비( )가 선택된다는 것

이다. 그러나 항공기가 다중 동력경로로부터 동

력을 얻는다면 즉, 동력경로 만큼 많은 구속조건

분석 영역이 존재한다면 설계점 선택과정은 더욱

복잡해진다. 다중 동력경로 시스템의 구속조건

분석의 예를 Fig. 4에 나타내었다. 추진시스템은

전체 임무를 수행하는 동안 동력을 공급하는 첫

번째 동력경로와 이륙, 상승, 실패근접(missed

approaches), 위급상황에서 첫 번째 동력을 증가

시키는 두 번째 동력경로로 구성된다. 첫 번째

동력경로의 설계점은 가장 낮은 동력 대 중량비

에서 선택된다. 두 번째 동력경로의 설계점은 반

드시 a-a 수직선상에서 결정되어야 하는데 항공

기의 익면하중이 반드시 모든 구속조건 분석영역

안에 있어야하기 때문이다. b-b선에서 익면하중

이 선택된다면 두 번째 동력경로의 동력 대 중량

Fig. 4. Design point selection of

multi-power path
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가 정 구속조건 방정식

이륙

≫ 

  




  ,   

 

 ln










  

  



  


max 




등속 상승 


  , ≠ 


  




    

   












 





 








 








순항 


  , 


  ,

  




  




    

   












 





 


 








지속선회




  , 


 

   

 





 


  




    

   













 





 


 








실용

상승한도




 min




    




  




    

   













 





 


 








Table 1. 임무 구간에 따른 구속조건 방정식

비는 감소하는 반면 첫 번째 동력경로의 동력 대

중량비는 증가할 것이다. 또 다른 가능성 있는

비교 분석은 첫 번째와 두 번째 동력경로의 동력

기여비율을 바꾸는 것이다. 이 두 동력경로의 최

적 설계점 결정은 임무 분석과 최적화 과정의 선

택에 의해서 결정될 것이다.

3.2 임무 분석

본 연구의 임무 분석은 전통적인 방법과 유사

하다. 임무 형상은 여러 개의 작은 구간으로 나

누어지고 몇 가지 변수들은 그 구간에서 일정하

여 식들이 간단하게 표시된다. 따라서 각 구간별

로 중량 변화 및 소모 에너지와 소비되지 않는

에너지의 양이 계산된다. 이 결과들을 종합하여

전체 임무를 수행하는데 필요한 에너지의 양을

추정할 수 있다.

3.2.1 소모성 에너지 사이징

소모된 에너지는 동력과 시간의 곱이다.


  

   


  

  
 (24)

소모된 에너지 양의 변화는 에너지원의 무게변화

에 비례한다.


   

  
   (25)

Fig. 5. Typical k values

식 (24)와 식 (25)를 합치면,


  


  

  

  
 (26)

는 동력경로에서의 연료의 비에너지이다. 두

종류의 에너지가 고려되었고 소모에너지의 양을

계산하는 방법은 항공기 중량이 어떻게 변화하는

가에 따라 다르다(Fig. 5).

3.2.1.1 변화하는 항공기 중량(≠ )

항공기 중량이 각 임무 단계에서 변한다면 임

무 단계에서 사용된 소모에너지의 양은 식 (26)

에 식 (17)을 대입하여 정리하면 다음과 같다.





  





  

  

  


  (27)
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번째 임무 단계에 대해(Fig. 6) 식 (27)을 풀어

서 얻어진 각 단계의 무게비는 다음과 같다.

 

 

 exp






  


  





  





  

  

  


 












(28)

만일   


  
  이 상수라고 가정할 만

큼 각 임무 단계가 충분히 작다면 위의 식을 아

래와 같이 간략화 할 수 있다.

 

 

 exp
 (29)

여기서   는 비기계적 에너지(the specific

mechanical energy)로 다음과 같이 주어진다

 

  


 


  (30)

그리고 
는 전통적인 연소 엔진의 동력 연료

소모율(PSFC, power-specific fuel consumption)

과 동일한 전체 동력 연료소모율(OPSFC, overall

power-specific fuel consumption)이다.




  





  

  

  

(31)

 을 계산하는 방법은 초과동력의 존재에 따

라 다르다. 초과동력이 양(positive)인 경우는






 



(32)

 





  






    




  



 
(33)

따라서 식 (30)은 아래와 같이 표현될 수 있다.

Fig. 6. Mission Profile Segments

 

  


 




≃




(34)

순항이나 지속 선회와 같이 초과동력이 0인 경

우 필요 동력은 전체 항력과 자유 기류 속도를

곱한 것이다.




 
  (35)

식 (30)을 다시 표현하면

 

  


 


 

≃ 

 

(36)

따라서 각 임무 단계에서 사용된 소모에너지

중량의 비율은 다음과 같이 표현할 수 있다.








  





 

 


(37)

 

 

(38)

중량이
  

인 유상하중(payload)이 어떤 임무

단계의 시작 시점에서 투하될 때,   은 다음

과 같이 주어진다.

 

 





(39)

여기서     는 유상하중이 투하되기 직전의

항공기 무게이다.

3.2.1.2 일정한 항공기 중량(  )

항공기 중량이 각 임무 단계에서 변하지 않는

다면, 추력시스템은 어떤 다른 종류의 연료를 소

비하며 연료 소비는 동력 소비에 비례하게 된다.

식 (26)을 항공기 중량으로 나누면






  





  

  

  


  (40)

여기서 W는 상수이다. 식 (40)을 번째 임무 단

계에서의 비행 시간 또는 비행 거리에 대해 적분

하면 다음과 같다.








  


 


  





  

  

  


  (41)
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




 
 (42)

이륙 총 중량에 의해 표준화된 총 소모에너지

의 중량, 는 각 단계에서 소모에너지의 표준

화된 중량의 합으로 얻을 수 있다.

 


 

  








(43)

여기서 는 사용할 수 없는 에너지와 좋지

않은 에너지 소비를 하는 추력시스템을 고려한

소모에너지의 허용비이다. 전통적인 항공기 사

이징 방법에서 총 항공기 연료는 임무를 위한

연료뿐만 아니라 연료계통에 갇힌 추가적인

1%의 연료와 과도한 연료소비의 엔진을 고려

한 추가 5%의 연료를 포함한다. 따라서 전통적

인 항공기의 경우 는 0.06이다. 그러나 비

전형적인 동력으로 추진되는 항공기의 적절한

허용비는 추진 시스템과 에너지 저장장치의 특

성에 따라 달라진다.

3.2.2 비소모 에너지 사이징

소모된 에너지는 동력과 시간의 곱이다.


  

   


  

  
 (44)

식 (44)를 달리 표현하면




 




 

 




 (45)

번째 임무 단계에서 소비된 번째 에너지의 양

은 다음과 같다.




 




 


 






  


 




 

 






(46)

전체 비소모 에너지는 모든 임무 단계에서 소비

된 에너지양의 합으로 계산할 수 있다.









 




 


 















 




 


 







⋯










 




 


 







⋯










 




 


 












 




 


 







 

(47)

따라서




 


  




 

 

 (48)

 
 

 


 

  

 



 


 

(49)

이륙 총중량 으로 표준화된 소모에너지의

중량은 아래 식으로 구할 수 있다.

  



 
  






(50)

여기서  는 비소모 에너지의 허용비이다. 일단

이 분석이 완료되면, 구속조건 분석에서의 가정

된 무게비 는 각 임무 단계에서 무게비 분석

결과값을 가지고 계산하여야 한다. 만약 초기 가

정 가 부정확하다면 이 단계까지의 과정이 반

복되어야 한다.

3.3 중량 추정

이륙 시 식 (13)은 다음과 같이 표현될 수 있

다.

  (51)

유상하중(payload) 중량 는 주로 고객의

요구조건으로부터 주어지고, 소모에너지 중량은

식 (43)에 의해 결정된다. 공허중량을 추정하는

전통적인 방법은 얼마나 많은 데이터가 사용 가

능한지에 따라 다르다. 첫 번째 선택은 이륙 총

중량과 공허중량 사이의 간단한 관계를 사용하는

것인데, 더 많은 정보를 가지고 있다면 각 그룹

의 중량 또는 구성요소의 중량을 계산 할 수 있

을 것이다. 어느 쪽이든, 공허중량은 공허중량비

와 이륙 총 중량의 곱의 형태로 주어진다.

   (52)
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하지만 경험적인 공허중량비 는 본 연구와 같

은 혁신적인 개념의 항공기에는 적용할 수 없다.

필요한 공허중량과 이륙 총 중량사이의 관계식을

얻기 위해 공허중량은 다음과 같이 하위 중량 그

룹들로 나눌 수 있다.

   (53)

여기서 는 설치된 추진 시스템의 무게를 뺀

공허중량이며, 는 동력장치의 중량, 는

전통적인 공허중량에 대한 수정치이다. 따라서

   (54)

 


(55)

식 (43), (51), (54)를 조합함으로서 이륙 총중량

식은 다음과 같이 주어진다.

 



(56)

이륙 총중량 식 (56)은 와 ,  및 이륙 총중

량의 함수이기 때문에 닫힌 형태로는 풀 수 없

다. 따라서 Fig. 7에 나타낸 것과 같이 반복 과정

을 통해 풀어야만 한다.

IV. 종합적인 사이징 방법

앞에서 제시한 사이징 방법은 동력균형과 에

너지 균형을 주로 다루었다. 하지만 완벽하게 사

이징 된 형태는 Fig. 8에서 나타난 것처럼 요구

되는 항공기 부피와 이용 가능한 항공기 부피 사

이의 균형 기준을 하나 더 추가해야 한다. 일반

적으로 부피 균형은 초기 항공기 사이징 과정을

거쳐 초기 형상이 완전히 정해진 후 상세한 내부

배치의 연구를 통해 검증된다. 하지만 전통적인

부피 균형 항공기 사이징 방법은 부피 균형의 직

접적인 평가 없이 중량 추정을 위한 전통적인 통

계를 적용하여 확보된다. 왜냐하면 현재 전체 항

공기 중량 데이터가 모든 서브시스템, 구조, 항공

기 내의 연료를 포함하는 중량의 식으로 구성되

어있기 때문이다. 그럼에도 불구하고 비전형적인

에너지원과 비전형적인 추진 시스템을 사용하는

혁신적인 항공기를 설계하는 경우, 이러한 전통

적인 부피 균형을 구하는 방법은 더 이상 유효하

지 않다. 예를 들어 부피 균형을 고려하지 않은

샘플 사이징 연구에서 생성된 항공기 형상은 모

든 시스템에 필요한 충분한 부피를 제공하지 않

을 수 있다. 그렇다면 외형이 내부의 공간의 효

율성이 증가되게 수정되거나 동력균형과 에너지

균형을 맞추기 위해 필요한 항공기의 최소 사이

즈를 키울 필요가 있다. 그러므로 비전형적인 추

력시스템과 에너지원의 부피에 대한 영향을 설계

초기 단계에서부터 고려하여 다음 설계 단계에서

의 재설계 가능성을 피해야 한다.

동력 균형, 에너지 균형, 부피, 이 3개의 기준

은 항공기 사이징 과정에서 항상 같은 역할을 하

지는 않는다. 이 3개 변수의 상대적 중요성은 비

에너지, 에너지 밀도 그리고 비동력과 추진시스

템의 동력 밀도, 이 4가지를 포함하는 사이징 요

구조건, 항공기 형상, 에너지원과 같은 추진시스

템의 다양한 변수들에 의해 결정된다. 예를 들어

항공기가 보편적인 연료보다 비에너지가 매우 높

은 이성질체 에너지원에 의해 동력이 생긴다면,

에너지원의 무게는 무시할 수 있을 것이다. 그러

므로 에너지 균형은 단지 조정석 계기판의 무게

가 항공기 사이징에서 걱정되지 않는 것처럼 항

공기 사이징 과정에서 더 이상 주요한 걱정거리

가 되지 않을 것이다.

Fig. 7. Weight estimation process

Fig. 8. Comprehensive sizing method
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V. 결 론

이 논문에서는 새로운 에너지원을 동력원으로

하는 항공기에 적용할 수 있는 일반화된 사이징

방법에 대해 연구를 수행하였다. 즉, 혁신적인

추진 시스템과 새로운 에너지원에 대한 사이징

방법으로 크게 3가지 부분에서 전통적인 사이

징 방법을 수정하였다. 먼저 추진시스템은 동

력전달장치의 효율과 비동력, 에너지원의 비에

너지 특성을 반영한 다중 동력경로를 통합하여

모델링하였다. 따라서 이 방법은 어떠한 새로

운 추진시스템의 특성을 항공기 사이징 과정에

잘 반영할 수 있다. 두 번째로, 연료는 다양한

에너지원으로부터 나오는 탑재된 에너지 개념

으로 일반화하였다. 각 에너지원은 소모성과

비소모성으로 분류하였다. 마지막으로, 더 일반

화된 중량 분해식과 중량 미분방정식이 혁신적

인 개념의 연료 소모 형태를 모델링하기 위해

사용되었다. 즉, 일반적인 내부 연소엔진과 달

리 비행 중에 엔진 배기가스로부터의 특정 부

산물을 기체 내에 저장하도록 하였다.

추후 태양전지나 연료전지를 사용하는 것을

가정하여 본 논문의 사이징 방법들을 여러 가지

형태의 항공기에 대해 적용하는 연구를 수행할

예정이다.
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