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ABSTRACT

The simplified performance analysis and initial configuration design are required for the

successful development of UAV during the conceptual design, in which empirical formulas

and trend equations are utilized for the UAV performance analysis. In the conceptual

design phase various UAV configurations may be considered, however, it is very inefficient

and unnecessary to consider all configurations for the conceptual design. In this study, the

database for the fixed wing UAVs whose MTOW is between 50kg and 1,500kg was also

constructed for the selection of configuration frequently used. The parametric analyses were

performed for major performance parameters, and trend equations were developed through

regression analyses for these individual performance parameters.

초 록

개념설계는 복합시스템인 무인기의 성공적인 개발을 위해 가장 중요한 단계로써 간

단한 성능해석과 형상설계가 수행된다. 개념설계 단계에서의 성능해석은 복잡한 해석도

구를 사용하기 보다는 주로 경험식이나 통계적 데이터를 이용한 추세방정식을 사용한

다. 무인기의 형상은 매우 다양하여 개념설계 단계에서 이러한 모든 항공기 형상을 고

려하기에는 어려움이 있다. 본 연구에서는 무인기 개념설계를 위해 주요 성능변수에 대

한 추세방정식을 도출하였고, 자주 사용되는 형상 선정을 위해 최대이륙중량 50-1,500kg

급의 중소형 무인기에 대한 데이터베이스를 구축하였다. 또한 주요 성능변수들에 대한

파라미터 분석을 수행하였으며, 이들 성능변수에 대한 상관도 분석결과에 따라 높은 상

관도를 보이는 최대이륙중량과 날개폭을 기준으로 각 성능요소별 회귀분석을 수행하여

추세방정식을 도출하였다.
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Ⅰ. 서 론

무인항공기는 대표적인 복합시스템의 하나로

시스템 엔지니어링 프로세스에 따라 설계 및 개

발된다. 개념설계 단계에서는 주로 초기 형상설

계와 간단한 성능해석 위주로 개발이 진행되며,

특히 항공기 형상의 대부분이 이 개념설계 단계

에서 결정된다.

형상설계는 초기 개념 스케치 이후 요구조건

분석 및 성능해석을 통해 반복설계 과정을 거쳐

이루어진다[1][2]. 무인항공기는 그 형상이 매우

다양하여 최적의 형상을 결정하는 것은 쉽지 않

다. 기존의 형상설계 방법들을 살펴보면 대부분

의 경우 목표로 하는 무인기와 유사한 성능을 가

지는 목표 무인기를 설정한 후 그 형상을 모방하

는 방법이 주로 사용되었다[3-9]. 다른 방법으로

는 다양한 초기 형상들 중 CFD(Computational

Fluid Dynamics) 해석을 통해 최적의 형상을 찾

거나[10][11], 각 계통별 비교 분석 연구항목 선

정 후 최적형상을 찾는 방법[12][13] 등이 연구되

었다. 하지만 기존의 방법들은 초기 형상들을 결

정하는 과정에 있어서 특정한 기준 없이 직관적

인 방법을 채택하고 있다. 초기 형상을 너무 많

이 고려할 경우 계산양이 많아지고 알고리즘이

복잡해지는 단점이 있으며, 너무 적은 형상을 고

려할 경우에는 충분한 분석을 수행하지 못해 최

적의 형상을 찾기 어려울 수 있다.

본 연구에서는 무인기의 여러 가지 형상을 고

려하면서도 효율적으로 개념설계를 수행하기 위

한 무인기 형상분석을 수행하였다. 형상분석을

위해 중소형 무인기의 주요 부위별 상세 형상을

정의하고 형상 데이터베이스를 구축하였으며, 형

상 분석을 통해 개념설계를 위한 무인기 형상을

정의하였다. 또한 구축된 데이터베이스를 활용하

여 무인기의 초기 성능해석을 위해 주요 성능요

소 간의 상관관계 분석을 수행하였다. 본 연구에

서 구축한 데이터베이스는 무인기의 상용화 가능

성을 고려하여 최대이륙중량(MTOW; Maximum

Take-Off Weight) 50kg에서 1,500kg까지의 고정

익 무인기를 대상으로 제한하였다. 또한 데이터

베이스는 개념설계에서 성능 추정을 위한 추세방

정식 도출을 위해서도 활용된다. Peter

Bockelmann[14]은 고정익 무인기의 최대이륙중

량과 주요 성능요소들 간의 관계에 대해 정리하

였으나 그 대상 무인기 수가 적어 결과를 실제

적용하는데 제한이 있었으며, Vladimir Khromov

& Omri Rand[15]는 회전익 무인기만을 대상으

로 성능별 추세방정식 분석을 수행하였다. 국내

에서도 고정익과 회전익 무인기를 대상으로 데이

터베이스를 구축하고 분석이 수행된 적이 있으나

[16] 그 대상이 건조 중량(empty weight) 100kg

미만으로 제한되어 있다.

Ⅱ. 무인기 형상분석

2.1 무인기 형상 분류

무인기의 형상분석을 수행하기 위해서는 무인

기의 형상에 대한 분류가 선행되어야 한다. 무인

기의 형상은 주 날개, 꼬리날개, 동체, 추진기관

및 착륙 장치의 5가지 주요 부위로 구분할 수 있

으며 본 절에서는 각각의 주요 부위들에 대한 분

류를 수행하였다.

2.1.1 주 날개 형상 분류

주 날개의 형상은 무인기가 어떤 환경에서 운

용되는가에 따라 달라진다. 고속 무인기와 저속

무인기의 날개는 익면 형상과 평면 형상이 현저

하게 다르며, 고속 무인기와 저속 무인기 각각의

경우에서도 임무나 고도, 운용 시간 등에 따라서

다른 형상을 갖는다. 본 연구에서는 날개의 익면

형상은 고려하지 않고 평면 형상만으로 구분하였

다. Fig. 1[1][2]은 주 날개의 형상을 7가지 형상

으로 구분한 것이다. 주 날개의 형상은 일반형

(Monoplane), 복엽기(Biplane), 델타익(Delta), 탠

덤(Tandem), 전익기(Flying Wing), 연속일체형

날개(Blended Wing), 닫힌 날개(Closed Wing)

등으로 구분하였다.

2.1.2 꼬리날개 형상 분류

꼬리날개는 주 날개에 비해 훨씬 다양한 형상

을 갖는다. Fig. 2[2]는 15가지의 꼬리날개 형상

Fig. 1. Types of Wing Configuration[1][2]
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Fig. 2. Types of Tail Configuration[2]

을 그림으로 나타낸 것이며 주 날개와 마찬가지

로 익면 형상은 고려하지 않았다. 꼬리날개의 형

상은 재래식(Conventional), T형 꼬리날개(T-tail),

십자형(Cruciform), H형 꼬리날개(H-tail), 쌍수직

형 꼬리날개(Tripletail), V형 꼬리날개(V-tail), 역

V형, Y형 꼬리날개(Y-tail), Twin-tail, 붐-장착형,

붐-장착형 역 V형 꼬리날개, 링형(Ring tail), 카

나드(Carnard)형, X형 꼬리날개(X-tail), 테일리스

(Tailless) 등으로 구분하였다.

2.1.3 착륙장치 형상 분류

착륙장치의 형상은 바퀴의 수와 장착 위치에

따라 구분된다. Fig. 3[2]은 착륙장치의 4가지 형

상을 나타낸 것이다. 재래식(Conventional), 삼륜

식(Tricycle), 이륜식(Bicycle), 없음(None) 등으로

구분하였다.

2.1.4 추진기관 형상 분류

형상설계 과정에서는 추진기관의 성능보다는

그 크기와 위치에 초점을 맞추어 분류를 진행한

다. 본 연구에서는 특히 추진기관의 장착 위치에

따라 형상을 구분하였다. Fig. 4[2]는 추진기관의

4가지 형상을 나타낸 그림이다. 장착 위치에 따

라 전방장착형(Tractor), 후방장착형(Pusher), 푸

시풀형(Push-pull), 날개 탑재형(Wing-mounted)

등으로 구분하였다.

2.1.5 동체 형상 분류

동체의 형상은 특별히 정해진 구분이 없이 원

통형 모노코크 구조로 되어 있다[17]. 또한 안정

성과 공력특성을 고려하여 다양한 형상으로 제작

Fig. 3. Types of Landing Gear[2]

Fig. 4. Types of Propulsion Configuration[2]

된다. 특히 비행속도가 주로 아음속 영역에 속하

는 중소형 무인기의 경우 매우 다양한 형상을 갖

는다. 따라서 본 연구에서는 동체의 형상은 따로

분류하지 않았다.

2.2 중량에 따른 무인기 형상 분석

무인기의 최대이륙중량과 주요 5가지 형상 간

의 연관성을 조사하고자 분석을 수행하였다. 분

석은 최대이륙중량이 50kg에서 1,500kg까지의 범

위에 해당되는 총 100개의 고정익 무인기를 대상

으로 하였으며, 100kg의 간격으로 구간을 나누어

분석을 수행하였다. Fig. 5-8은 주요 5가지 형상

들의 형상 분포를 보여준다. 각 그림에서 (a)는

무인기 중량과 형상별로 사용된 무인기의 수로

각 형상이 어느 중량에서 주로 사용되었는지 알

수 있다. (b)는 중량별로 구간을 나누었을 때 해

당 구간에서 사용된 형상의 경우의 수이며, 해당

중량 구간에서 얼마나 다양한 무인기 형상이 사

용되는지를 한 눈에 보여준다.

Figure 5의 (a)는 주 날개의 형상 분포도이며

Fig. 5의 (b)는 최대이륙중량에 따라 사용된 형상

의 경우의 수이다. 주 날개는 총 100기 중 82기

의 무인기가 일반형 형상을 사용하였다. 최대이

륙중량 500kg을 기준으로 500kg 미만의 비교적

가벼운 무인기에서는 주 날개의 형상이 다양하게

나타났으나, 500kg~1,500kg에서 델타익 1개의 경
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(a)

(b)

Fig. 5. (a)Distribution Chart of Wing
Configuration (b)Numbers of

Wing Type by MTOW

Configuration No. of UAVs

1 Monoplane 82

2 Biplane 2

3 Delta 12

4 Tandem 0

5 Flying Wing 1

6 Blended 2

7 Closed 1

Total 100

Table 1. Numbers of Wing Configuration

우를 제외하고 모두 일반형의 형상을 사용하였

다. Table 1은 각 형상이 사용된 횟수와 비율이

다. 전체적으로 일반형의 사용횟수가 82회로 가

장 많았으며 다음으로 델타익이 12회로 두 번째

로 많이 사용되었다. 개념설계에서는 특이형상보

다는 일반적으로 사용되고 있는 형상들을 위주로

고려하며 본 논문에서는 그 기준으로 전체 사용

비율이 10% 이상인 형상을 결정하였다. 따라서

주 날개의 형상을 기준으로 하면 최대이륙중량

500kg을 기준으로 구분할 수 있으며, 50kg 이상

500kg 미만에서는 일반형과 델타익의 두 가지

형상이 주로 사용되고 500kg 이상 1,500kg 미만

에서는 일반형 하나의 형상이 주로 사용된다.

Figure 6의 (a)와 (b)는 각각 꼬리날개의 형상

분포도와 최대이륙중량에 따라 사용된 형상의 수

이다. 주 날개와 비슷하게 최대이륙중량이 커짐

에 따라 사용된 형상의 수가 줄어드는 경향을 보

이지만, 특정 형상에 국한되지 않고 다양한 형상

(a)

(b)

Fig. 6. (a)Distribution Chart of Tail
Configuration (b)Numbers of

Tail Type by MTOW

Configuration No. of UAVs
1 Conventional (A) 14
2 T-tail (B) 9
3 Cruciform (C) 4
4 H-tail (D) 1
5 Triple tail (E) 0
6 V-tail (F) 12
7 Inverted V (G) 6
8 Y-tail (H) 2
9 Twin-tail (I) 1
10 Boom-mounted (J) 33

11
Boom-mounted
Inverted V (K) 5

12 Ring-tail (L) 1
13 Carnard (M) 2
14 X-tail (N) 3
15 None (O) 7

Total 100

Table 2. Numbers of Tail Configuration



482 전병일․이나래․장영근 韓國航空宇宙學會誌

(a)

(b)

Fig. 7. (a)Distribution Chart of Landing

Gear Configuration (b)Numbers
of Landing Gear Type by MTOW

Configuration No. of UAVs

1 Conventional 12

2 Tricycle 39

3 Bicycle 1

4 None 48

Total 100

Table 3. Numbers of Landing Gear
Configuration

을 갖는 것으로 나타났다. Table 2는 각 형상이

사용된 횟수와 비율이다. 앞서의 경우와 마찬가

지로 사용된 경우가 10% 이상인 형상만을 고려

한다. 따라서 꼬리날개의 형상은 특정 최대이륙

중량에 상관없이 재래식, V형, 붐-장착형 꼬리날

개의 세 가지 형상이 주로 사용된다.

Figure 7의 (a)와 (b)는 각각 착륙장치의 형상

분포도와 최대이륙중량에 따라 사용된 형상의 수

이며, Table 3은 각 형상이 사용된 횟수와 비율

이다. 착륙장치는 주로 삼륜식 형상과 사용하지

않는 경우가 많고 소수의 경우에 재래식 형상이

사용되는 것으로 나타났다. 일반적인 항공기와는

달리 무인기의 특성상 캐터펄트로 발사되고 낙하

산이나 망을 이용해서 회수하는 경우가 많아 착

륙장치를 사용하지 않는 경우가 가장 많았다. 따

라서 착륙장치의 형상은 최대이륙중량 500kg 미

(a)

(b)

Fig. 8. (a)Distribution Chart of Propulsion

Configuration (b)Numbers of
Propulsion Type by MTOW

Configuration No. of UAVs

1 Tractor 16

2 Pusher 76

3 Push-pull 1

4 Wing-mounted 7

Total 100

Table 4. Numbers of Propulsion
Configuration

만에서는 이륜식을 제외한 총 세 가지형상이 주

로 사용되며 500kg 이상에서는 재래식 형상까지

제외하고 삼륜식 또는 사용하지 않는 경우가 많

았다.

Figure 8의 (a)와 (b)는 각각 추진기관의 형상

분포도와 최대이륙중량에 따라 사용된 형상의 수

이며, Table 4는 각 형상이 사용된 횟수와 비율

이다. 전체의 76%에서 후방장착형 형상이 사용

되었으며 그 다음으로 전방장착형 형상이 16%

정도 사용된 것으로 나타났다. 따라서 추진기관

의 형상은 후방장착형과 전방장착형의 두 가지

형상이 주로 사용된다.

2.3 중량에 따른 무인기 형상분석 결과

분석 결과에 따르면 무인기 형상은 최대이륙

중량 500kg을 기준으로 구분할 수 있다. 500kg
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미만에서는 주날개의 경우 일반형과 델타익의 2

가지 형상, 꼬리날개의 경우 재래식과 V형 꼬리

날개, 붐-장착형의 3가지 형상, 착륙장치의 경우

재래식, 삼륜식 또는 사용하지 않는 경우의 3가

지 형상, 추진기관은 전방장착형과 후방장착형의

2가지 형상으로 총 36가지 경우의 형상이 도출되

었다. 500kg 이상 1,500kg 미만에서는 주날개의

경우 일반형의 1가지 형상, 꼬리날개의 경우 재

래식과 V형, 붐-장착형 꼬리날개의 3가지 형상,

착륙장치의 경우 삼륜식과 사용하지 않는 경우의

2가지 형상, 추진기관의 경우 전방장착형과 후방

장착형의 2가지 형상으로 총 12가지 경우의 형상

이 도출되었다.

Ⅲ. 무인기 성능분석

3.1 성능요소 상관관계 분석

주요 성능요소들 간의 관계분석을 위해 각 요

소별 상관관계 분석을 수행하였다. 상관관계 분

석을 위해서는 모든 성능요소에 대한 데이터를

확보해야 한다. 하지만 데이터 획득에 한계가 있

어서 모든 데이터를 확보한 65기의 무인기기에

대해서만 상관관계 분석을 수행하였다. 상관관계

분석을 통해 주요 성능요소 간의 상관도를 확인

하였다. 분석에 사용된 상관계수는 Pearson 상관

계수이며 이는 –1부터 1 사이의 값을 갖는다.

상관계수의 절대 값이 1에 가까울수록 높은 상관

관계를 갖는 것을 의미하며, 0은 두 데이터가 전

혀 상관관계가 없음을 의미한다. 음수는 두 데이

터가 음의 상관관계를 가짐을 의미한다. 일반적

으로 Pearson 상관계수가 0.3 미만인 경우 상관

MTOW Span Length Vmax E R Alt Payload

Span 0.880
(0.000)

Length 0.901
(0.000)

0.878
(0.000)

Vmax -0.053
(0.674)

-0.224
(0.073)

-0.137
(0.276)

E 0.751
(0.000)

0.809
(0.000)

0.767
(0.000)

-0.149
(0.237)

R 0.591
(0.000)

0.649
(0.000)

0.551
(0.000)

-0.024
(0.852)

0.595
(0.000)

Alt 0.622
(0.000)

0.760
(0.000)

0.515
(0.000)

-0.120
(0.340)

0.569
(0.000)

0.491
(0.000)

Payload 0.868
(0.000)

0.811
(0.000)

0.850
(0.000)

0.039
(0.156)

0.741
(0.000)

0.646
(0.000)

0.459
(0.000)

Power 0.768
(0.000)

0.626
(0.000)

0.595
(0.000)

0.184
(0.142)

0.615
(0.000)

0.392
(0.001)

0.541
(0.000)

0.579
(0.000)

( ) : P-value

Table 5. Correlation Analysis Result

도가 낮다고 하며 상관계수가 0.3 이상 0.7 미만

인 경우 상관도가 어느 정도 있고, 0.7 이상인 경

우 높은 상관도를 갖는다고 구분한다. Table 5는

상관분석의 결과이다. 표에서 괄호 안의 값은 유

의확률(P-value)이다. 유의확률의 값이 0.1 이하

인 경우 상관계수의 값을 굵게 표현하였으며, 이

는 상관계수의 값이 통계적으로 90%의 확률로

유효함을 의미한다. MTOW는 최대이륙중량이며

Span은 날개폭, Length는 전체 길이, Vmax는 최

대속도, E는 체공시간, R은 운용반경, Alt는 운용

고도, Payload는 탑재중량, Power는 엔진의 최대

출력을 의미한다.

기존의 성능분석들은 대부분 최대이륙중량을

기준으로 수행되었다. 최대이륙중량은 무인기의

주요 대표 성능요소로써 이를 사용해 간단하게

성능 예측이 가능하다는 장점이 있다. 하지만 경

우에 따라서 최대이륙중량이 특성 성능요소를 나

타내기 위한 기준으로써 사용되기에 적합하지 않

을 수 있다. 따라서 본 연구에서는 상관관계 분

석을 통해 기준으로 사용될 대표 성능요소를 결

정하고자 하였다.

상관관계 분석 결과 최대속도를 제외하고 각

성능요소들은 최대이륙중량 또는 날개폭과 높은

상관관계를 갖는 것으로 나타났다. 전체 길이와

탑재체 중량, 엔진 최대출력은 최대이륙중량과

더 높은 상관관계를 보였으며, 체공시간과 운용

반경, 운용고도는 날개폭과의 상관관계가 더 높

게 나타났다. 최대속도는 최대이륙중량과는 통계

학적으로 아무런 상관관계를 보이지 않았고 날개

폭과는 낮은 음의 상관관계를 보였다. 하지만

Pearson 상관계수는 두 데이터 간의 선형 상관도

를 나타내는 값이므로 단순히 이 값만을 이용하
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여 상관도가 있고 없음을 구분하기에는 제약이

있다. 따라서 본 연구에서는 보다 자세한 분석을

수행하기 위해 각 성능요소별로 최대이륙중량과

날개폭을 기준으로 회귀분석을 수행하였다.

3.2 성능요소별 회귀분석

Figure 9와 Fig. 10은 각각 최대이륙중량과 날

개폭의 변화에 따른 전체 길이와 최대이륙중량의

관계를 보여준다. 무인기의 전체 길이와 최대이

륙중량은 날개폭이 증가함에 따라 함께 증가하는

추세를 보인다. 식 (1)과 식 (2)는 회귀분석을 이

용해 얻은 각각의 추세방정식이며  은 결정계

수이다. 전체 길이와 최대이륙중량의 결정계수는

각각 0.8117과 0.7737로 높게 나타났다. Peter

Bockelmann[14]는 날개폭을 최대이륙중량에 대

한 지수함수로 나타내었으나 5기의 무인기만을

대상으로 하여 최대이륙중량이 500kg 이하인 구

Fig. 9. Length vs. MTOW

Fig. 10. MTOW vs. Span

Fig. 11. Max. Velocity vs. Power/Span

간에서는 실제 무인기 규격에 비해 큰 오차를 보

인다. 따라서 본 연구 결과가 더 일반적으로 적

용될 수 있을 것으로 보인다.

   . (1)

  (2)

max   (3)

Table 5에서 보는 바와 같이 앞서 수행한 상

관관계분석 결과에 따르면 무인기의 최대속도는

날개폭에 대해서만 낮은 음의 선형성을 보일뿐

다른 요소들과는 특별한 선형적인 관계를 보이지

않았다. 본 연구에서는 최대속도의 추세방정식을

구하기 위해 모든 요소들을 사용해 다양한 회귀

모델을 적용하였으며, 최종적으로 Fig. 11과 같이

최대속도를 엔진의 최대출력과 날개폭에 대해 나

타내었다. 식 (3)은 이때 사용된 추세방정식이며

최대속도는 엔진의 최대출력을 날개폭으로 나눈

값에 대한 함수로 표현된다. 무인기가 빠르게 비

행하기 위해서는 엔진의 출력이 높고 무인기에

작용하는 항력이 적을수록 유리하다. 무인기의

날개폭이 클수록 날개의 면적이 증가하여 양력을

얻기에 유리하지만 공기와의 접면(wetted

surface)이 증가하여 항력 역시 증가한다. 이러한

항력의 증가는 비행속도가 빠를수록 크게 작용하

여 속도를 증가시키는데 불리하게 작용한다. 결

정계수는 0.3759로 상대적으로 다른 요소들에 비

해 낮게 나타났다. 3- 범위를 넘는 것으로는 중

국의 Soarhawk가 있다. Soarhawk는 대부분의

무인기가 감시정찰을 주 임무로 하는데 비해 전

투를 목적으로 개발된 것으로 432km/h의 높은

최대속도를 갖는다.

Figure 12와 Fig. 13은 각각 날개폭에 대한 체

공시간과 운용반경의 관계를 보여준다. 높은 체

공시간과 운용반경을 위해서는 높은 양항비(lift

drag ratio)를 가져야 한다. 날개폭이 클수록 양

력의 크기 또한 증가하여 적절한 속도 조절을 통

해 높은 양항비를 얻기에 유리하다. 또한 날개가

크면 날개 내부의 적재공간이 증가하여 추가 연

료탱크를 탑재하는 것도 가능하여 높은 체공시간

과 운용반경을 얻을 수 있다. 식 (4)와 (5)는 날

개폭에 대한 체공시간과 운용반경의 추세방정식

이며 각각의 결정계수는 0.6891과 0.4362이다.

   ln  (4)

  ×   (5)

Figure 12에서 3- 범위를 넘어가는 무인기는
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Fig. 12. Endurance vs. Span

Fig. 13. Radius vs. Span

Fig. 14. Altitude vs. Span

이스라엘의 ASIS이다. ASIS는 무인기뿐 아니라

동시에 유인기로도 사용될 수 있어, 무인기로 사

용할 경우 많은 연료를 탑재할 수 있어 비교적

높은 체공시간을 갖는다.

Figure 14는 날개폭에 따른 최대고도 그래프이

며 식 (6)은 이때의 추세방정식이다. 날개폭이 증

가함에 따라 최대고도 역시 증가하는 추세를 보

였다. 추세방정식의 결정계수는 0.5755로 나타났

다. NASA에서 개발된 Peseus는 고고도 운용을

위해 개발된 기술 개발용 무인기로 일반적인 무

인기들에 비해 훨씬 높은 약 20km에서도 비행이

가능하다.

   (6)

   (7)

 ln    (8)

Fig. 15. Payload Capacity vs. MTOW

Fig. 16. Power vs. MTOW

Figure 15는 최대이륙중량에 따른 탑재중량이

다. 탑재중량은 최대이륙중량이 증가하면 함께

증가하는 추세를 보인다. 식 (7)은 이때의 추세방

정식이다. 이 식에서 계수 0.2019는 평균적인 무

인기의 탑재중량 비를 나타내며 최대이륙중량의

20% 정도를 차지한다는 것을 의미한다. 결정계

수는 0.7528이다. 3-를 벗어나는 무인기는 중국

의 중고도무인기인 Wing-Loong이다. Wing-

Loong은 최대이륙중량 1100kg에 탑재중량

350kg으로 높은 탑재중량 비를 갖는 것으로 알

려져 있으나 정확한 성능은 확인이 필요하다.

Figure 16은 출력과 최대이륙중량의 관계를 보

여준다. 무인기의 출력 역시 최대이륙중량이 커

질수록 증가하는 것을 확인할 수 있다. 추세방정

식은 높은 결정계수를 얻기 위해 식 (8)과 같이

복잡한 모델이 사용되었으며 결정계수는 0.5930

이다.

Ⅳ. 결 론

본 연구에서는 중소형 무인항공기 개념설계를

위해 무인기의 형상분석 및 성능해석을 수행하였

다. 분석을 위해 최대이륙중량 50kg 이상 1,500

kg 미만의 무인기를 대상으로 데이터베이스를

구축하였다. 데이터베이스의 항목으로는 무인기

의 주요 부위별 형상과 최대이륙중량, 전체길이,

날개폭, 최대속도, 탑재중량, 운용고도, 체공시간,
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운용반경 등의 주요 성능을 포함하고 있다.

무인기의 주요 부위별로 형상을 구분하면 주

날개 7개, 꼬리날개 15개, 착륙장치 4개, 추진시

스템 4개로 총 1,680가지 경우의 조합이 가능하

다. 본 논문에서는 개념설계를 위해 중량별로 자

주 사용되는 형상에 대해 분석하였다. 형상 분석

을 통해 무인기의 주요 형상은 최대이륙중량을

기준으로 50kg 이상 500kg 미만에서는 주날개 2

개, 꼬리날개 3개, 착륙장치 3개, 추진시스템 2개

로 총 36개의 조합이 가능하며, 500kg 이상

1,500kg 이하에서는 주날개 1개, 꼬리날개 3개,

착륙장치 2개, 추진시스템 2개로 총 12개의 조합

이 가능하다. 본 연구를 통해 개념설계 시에 조

합 가능한 무인기 형상의 수를 기존 1,680개에서

36개 또는 12개로 줄임으로써 초기 형상 선정을

효율적으로 수행할 수 있게 하였다.

또한 9개의 주요 성능변수들의 파라미터 분석을

수행하였다. 9개의 성능변수들에 대한 상관도 분

석 결과에 따라 높은 상관도를 보이는 최대이륙중

량과 날개폭을 기준으로 각 성능요소별 회귀분석

을 수행하여 8개의 추세방정식을 도출하였다. 본

연구를 통해 도출된 추세방정식들은 무인항공기

개념설계에서 초기 성능 예측을 위한 자료로서 유

용하게 사용될 수 있을 것으로 기대된다.
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