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ABSTRACT

In the present study, we conducted the research on the high efficiency propulsion

system for the development of long-endurance UAV with an electric propulsion

system. For the long endurance UAV, fair aerodynamic characteristics with the high

efficiency of the propulsion system is required because the flight power and the

duration time of the long-endurance UAV vary greatly depending on the efficiency of

the propulsion system. Therefore, in this study, the tracking program which records

the performance of motor, propeller was developed because of their wide variation in

the efficiency depending on the using condition, and records from the existing flight

test program were utilized to check the accuracy of the program we had developed.

For the development of future long-endurance solar UAV, we confirmed the applied

voltage of motor, the optimal rotation of propeller and the gear ratio of reduction gear

in order to get the highest efficiency on the propulsion system at the optimal flying

condition.
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1. 서 론

현재의 무인항공기는 주로 화석연료를 이용하

여 비행을 하지만 화석연료의 연소에서 발생하는

탄소 가스는 지구온난화의 주요한 원인중의 하나

로 환경파괴를 유발한다. 따라서 무인항공기의

동력원으로 화석연료가 아닌 대체에너지를 이용

하는 연구가 활발히 진행 중이다. 대체에너지를

무인항공기에 적용하는 연구는 태양광 발전시스

템을 이용하거나 연료전지를 이용하는 등의 화석

연료를 대체하는 동력원을 개발하는 연구가 대부

분이다. 그러나 무인항공기가 대체에너지라는 제

한된 동력원을 이용하여 비행하므로 동력원으로

부터 항공기가 추진력을 얻어 비행하는 추진시스

템에 대한 연구도 반드시 함께 진행되어야 한다.

한편, 정찰 등의 임무를 주로 수행하는 현재의

무인항공기는 보다 장시간 비행이 가능해짐에 따

라 통신 중계와 같은 인공위성의 역할을 인공위

성의 개발비보다 저렴한 비용으로 대체할 수 있

을 것으로 예상이 된다[1-3]. 따라서 대체에너지

를 이용하며 장시간 비행이 가능한 무인항공기는

향후 많은 수요가 예상이 된다.

무인항공기가 제한된 동력을 이용하여 장기체

공을 하려면 결정된 형상의 항공기가 가장 적은

동력을 사용하도록 비행하는 것과 추진시스템의
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효율을 높여 손실되는 전력을 감소 시켜야 한다.

최근, 한국항공대학교에서는 태양광 발전시스

템을 이용하여 배터리가 가지는 제한된 전력량으

로 비행하는 체공시간보다 긴 시간 동안 무인항

공기를 비행하는 연구가 진행 중이다[4]. 그러나

태양광발전 시스템을 이용하여도 무인항공기의

며칠, 몇 달간의 장기체공을 위해서는 마찬가지

로 높은 효율의 추진시스템이 요구가 된다.

이러한 추진시스템은 Fig. 1에서 볼 수 있듯이,

배터리로부터 전자변속기(ESC, ), 모터( ),

감속기어( ), 프로펠러( )를 거치면서 무인항

공기가 추진력을 얻게 된다. 무인항공기 전체 추진

시스템 효율( )은 각 요소의 효율에 의해 시

스템의 식(1)과 같이 결정이 된다. 이렇듯 전기 동

력을 사용하는 무인항공기에서는 각각의 추진시스

템의 요소가 가장 높은 효율을 나타내는 작동 범위

안에서 조합이 이루어져야한다[5,6].

Fig. 1 Propulsion System of Electric Powered UAVs

  × ×× (1)

따라서 본 연구에서는 장기체공 무인항공기 개

발을 위한 추진시스템 성능해석 프로그램을 개발

하고, 비행시험 기록으로부터 정확성을 확인하였

으며, 최적의 추진시스템 선정을 위해서 각 요소

들이 가장 높은 효율에서 작동할 수 있도록 인가

전압, 기어비와 프로펠러의 형상을 결정하고자

한다.

2. Modeling of Propulsion Group

2.1 DC Motors Modeling

전기동력 무인항공기는 기본적으로 동력원을

배터리로 하기 때문에 직류전원(DC Power

Source)에 관한 모터의 모델링만 수행하였다. 전

기 모터에서 전기자(Armature, e)의 등가회로는

Fig. 2와 같고, 모터 인가되는 전압(V)을 권선의

내부저항(R), 권선의 인덕턴스(L)와 유도 기전력

의 항으로 식(2)과 같이 표현이 가능하다[7].

Fig. 2 Equivalent Circuit of Electric DC Motor

   


(2)

무인항공기기가 등속 수평 비행하는 조건으로

부터 일정한 회전수로 모터가 회전하는 정상상태

로 가정할 때, 모터가 회전하는데 필요한 작동 토

크가 일정함으로 전력원에서 전류가 일정하게 모

터에 인가되며, 따라서 전기자의 인덕턴스 항은

식(3)와 같이 생략이 가능하다. 이에 따라 모터에

입력되는 전력(  )은 식(3)과 같이 표현된다.

    ∵

  (3)

     (4)

회전자에 의해서 발생하는 모터의 출력

( )은 회전축에서의 회전수( )와 토크( )

로 식(5)와 같이 나타낼 수 있다.

     (5)

한편, 유도 기전력(induced EMF)은 모터의 극

(pole, P)과 모터의 회전자에 감겨진 권선과 링크

되는 자속 쇄교수(Linkage flux,  ) 그리고 회전

자의 속도( )로 식(6)과 같이 표현이 가능하다.

  


     (6)
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자속 쇄교수의 항은 모터 속도의 상수로

표현할 수 있으며, 모터 속도 상수에 의해 유도

기전력에 관한식인 식(6)은 식(7)과 같이 표현이

가능하다[8].

 


  


 (7)

위 식들에서 모터 속도 상수와 무부하 작동전

류를 이용하여 모터에 발생하는 토크, 회전

수, 출력 효율을 나타내면 식(8)와 같다.

 

 

 

    

 


  

 
 

(8)

한편, 식(3)과 식(8)의 회전수에 관한 식으로부

터 모터의 소모전류를 식(9)과 같이 표현할 수

있고, 전류에 관한 식인 식(8)에 대입하여 모터

속도 상수와 회전수에 의한 식(10)을 구할 수가

있다.

 

 (9)

 





 










 





 










 





 






(10)

식(10)으로부터 인가전압과 회전수에 따라 모

터의 각 특성을 나타내는 토크, 출력, 효율이 달

라짐을 알 수 있으며, 식(10)의 회전수에 따른 효

율을 그래프로 나타내면 Fig. 3와 같다. Fig. 3에

표현된 모터의 제원은 본 연구에서 수행된 비행

실험에 사용한 독일 Hacker社의 BLDC(Brushless

Direct Current) 모터이며, 인가전압은 리튬이온

전지의 전압크기에 따라 표시하였다.

Fig. 3에서 볼 수 있듯이, 모터의 효율은 각 전

압에 따라 발생할 수 있는 최고 회전수 부근에서

높음을 알 수 있다. 또한 가장 높은 효율의 회

전수를 벗어나게 되면 효율이 급격하게 하락함을

확인 수 있는데, 이 때문에 무인항공기의 추진시

스템에서는 가장 모터의 최고 회전수 부근의 작

동영역에서 비행 하여야 한다.

Fig. 3 Efficiency curve of DC motors

2.2 Propeller Modeling

프로펠러의 해석은 Adkins가 제안한 Hybrid

Blade Element Theory와 Momentum Theory를

이용하여 진행하였다[9-11]. 프로펠러의 구조는

Fig. 4와 같고, 프로펠러의 각 구간별로 발생하는

양력과 항력을 이용하여 프로펠러의 추력과 작동

동력을 계산하게 된다.

Fig. 4 Blade Element and Velocity Vectors of

Propeller

프로펠러는 회전하면서 뒤로 밀어내는 힘의

반작용 힘을 이용하여 앞으로 전진을 하게 되는

데, 이때 빨려 들어가는 공기에 의해 유도흐름이

발생하게 된다. 이 때문에 프로펠러가 가지는 실

제의 받음각은 프로펠러의 단순히 대기속도

(전진속도) , 비틀림 각(twist) , 회전속도
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가 나타내는 기하학적인 받음각과 차이를 보

이며, 프로펠러의 위치 , 유도흐름의 속도′
로 식(11)와 같이 표현이 가능하다.

  

 tan

′
 

(11)

각 구간별로 나타나는 프로펠러의 받음각에

따라 각 구역의 양력계수( )와 항력계수( )를

계산하고 이를 이용하여 프로펠러의 추력계수

( )와 동력계수( )를 계산하면 식(12)과 같다.

 cos sin 
 sin cos

(12)

한편, 유도흐름에 의해서 발생하는 공기의 흐

름은 축 영향 계수()와 회전 영향 계수(′ )로 구

분할 수 있으며, 이를 표현하면 식(13)과 같다.

 


′  ′
 ′

(13)

여기서 K, K'는 Goldstein Momentum Loss

Factor이고, F는 Prandtl Momentum Loss Factor

이다. 는 Solidity로 프로펠러의 임의의 위치 r

에서 프로펠러가 회전하는 전체 둘레에 대한 코

드 길이의 비이다. 즉. 는 프로펠러가 회전하는

면적에 대한 프로펠러의 면적을 나타낸다. 이들

을 수식으로 표현하면 식(14)와 같이 표현된다.

이때 B는 프로펠러 블레이드의 개수이다.


sin



 ′cossin 


 



(14)

각 유도흐름 속도의 계수는 식(13),(14)를 보면

알 수 있듯이, 각 구간별로 발생하는 추력과 항

력과 관계가 있으므로 반복계산을 통해 계산하여

구한다.

추력과 동력계수를 이용하여 각 구간에서 발

생하는 추력과 필요 동력을 각 구간의

면적과 상대 속도를 이용하여 구하면 식

(15)과 같이 표현된다.

  




 

  




 

 









 

 









 

(15)

프로펠러의 효율은 식(16)로 표현을 할 수 있

고, 무차원화 된 성능지수로 표현하기 위해서 전

진비(Advance Ratio, J)를 사용하여 나타낸다. 이

를 이용하여 비행실험에 사용한 18x13(in)의 프로

펠러의 효율을 그래프로 나타내면 Fig. 5와 같다.

 


 


 


(16)

Fig. 5 Efficiency curve of Propeller

3. Performance Estimation Program

and Verification

3.1 Performance Estimation Program

모터와 프로펠러의 성능 추정 프로그램은

Matlab Simulink를 이용하여 Fig. 6과 같이 작성

하였고, 모터 성능 모듈과 프로펠러 성능 모듈로

구성되어 각 모듈에서 계산된 효율을 이용하여

계산한다.
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Fig. 6 Performance Estimation Program

모터의 입력 값들은 모터의 제조사에서 제공

하는 기본적인 값들을 이용하게 되고, 프로펠러

의 형상과 단면의 에어포일 모양은 측정을 통해

입력된다. 프로펠러 단면의 양항력 특성은 평균

작동 레이놀즈수에서 상용 에어포일 해석프로그

램인 X-foil을 이용하여 사용하였다.

프로그램을 통해 출력되는 데이터로는 모터

성능 해석 모듈에 의해 모터의 토크, 모터축의

출력, 효율이며, 프로펠러성능 해석 모듈에 의해

프로펠러의 작동 토크, 추력, 생산 동력 및 효율

이다. 출력 값 중에 효율에 관한 그래프가

Figs.3, 5를 통해 나타내었다. 또한, 감속기어와

ESC의 효율은 제조사의 제공 효율에 따라 결정

하여 계산한다.

3.2 Aerodynamic Analysis and Flight

Test Data

앞서 기술한 프로그램의 정확성을 확인하기

위해서 프로그램의 출력 값을 실제의 비행 시험

기록과 비교하였다. 한국항공대학교에서 수행한

날개길이가 3.6m인 무인항공기 Pulsar3600의 기

체로 12시간 연속비행의 비행 시험 기록을 이용

하여 비행 시의 전체 동력시스템의 효율을 계산

하였다.

Pulsar 3600의 기체는 태양광 무인항공기로 상

용 RC 항공기를 개조 하여 만든 기체로 국내 최

초로 태양광 무인항공기의 4계절 모두 12시간 이

상의 연속 비행 기록을 가지고 있다.[12]

무인 항공기의 비행 전 공력해석을 통하여 필

요 동력을 계산하기 위해서 유해 항력 계수

 와, 스팬효율 계수 , 공기 밀도 , 날개

면적 , 기체의 중량으로 표현한 필요 동력

식인 식(17)을 사용하고, Pulsar 3600 기체에 식

을 적용하여 비행속도에 따른 그래프로 필요 동

력을 나타내면 다음 Fig. 7과 같다.

  


 

 




(17)

Fig. 7 Required Power of KAU's

Solar UAV -Pulsar 3600

Pulsar 3600의 비행시험의 결과 Fig. 8과 같은

비행 시험 기록을 얻을 수 있었으며, 평균적으로

9m/s의 비행 속도로 약 45W의 전력을 소비하였

다. 또한, 여러 차례 비행시험을 통해 프로펠러의

회전수는 3000RPM임을 알 수 있었다. 이를 Fig.

7의 필요 동력 그래프와 비교해 보면 Pulsar

3600의 기체가 9m/s로 비행할 때 약 18W정도의

동력을 필요로 하고, 45W의 비행 전력을 소모한

비행 시험으로부터 Pulsar 3600의 전체 동력 시

스템 효율은 약 40%임을 알 수가 있다.

Fig. 8 Flight Data -Pulsar 3600

3.3 Verification of Program

프로펠러 회전수가 3000RPM인 것으로부터

4.4:1 기어비를 가지는 모터의 회전수는 13200

RPM이 된다. 이때 모터의 효율은 6Cell의 리튬

이온 전지를 사용하여 비행하였으므로 Fig. 3으

로부터 약 75%이고, ESC와 감속기어는 제조사의

제공 효율에 따라 95%로 설정 하였다.

비행조건으로부터 프로펠러의 전진비는 0.13이

고, 이때의 프로펠러의 효율은 Fig. 5로 부터 약

60%로 계산이 된다.

따라서 프로펠러와 감속기어, 모터, ESC의 각

효율에 따라, Pulsar 3600 기체에 사용된 동력시
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스템의 효율은 40.6%로 계산이 되었고 Table.1과

같이 정리된다. 이는 공력해석과 비행시험 기록

으로부터 얻은 동력시스템의 효율은 40%와 유사

한 값을 나타낸다.

Efficiency Flight Test Program

ESC

-

95%

Motor 75%

Reduction

Gear (4.4:1)
95%

Propeller

(18x13in)
65%

Total 40% 40.6%

Table 1. Comparison of Flight Test Data and

Estimation Program

그러나 이는 전체의 추진시스템의 효율을 비

교한 것으로 각 요소들의 효율 비교는 수행하지

못하였다. 따라서 각 요소들의 효율에서 다소 차

이점을 나타날 것으로 판단된다.

3.4 Improve the Propulsion System

Table.1로부터 동력시스템의 효율은 약 40%임

을 확인 하였고, 모터와 프로펠러의 효율을 보다

향상시킬 수 있음을 확인하였다. 같은 모델의 모

터를 사용할 때 모터의 회전수를 18000RPM으로

설정하면 약85%의 성능을 얻을 수 있다. 그러나

18000RPM으로 회전수를 설정하게 되면 무인항

공기가 순항시보다 더 큰 동력을 요구하는 이륙

이나 돌풍 등의 기상조건에 의해 위험해 질수 있

다고 판단되어 15000RPM의 작동회전수로 설정

하여 약 75%수준의 모터 성능으로 비행하게 하

였다. 한편, 프로펠러는 Fig. 5로 부터 비교적 가

장 높은 효율이 나오는 영역에서 작동하였음을

알 수 있다. 그러나 설계가 잘된 프로펠러의 경

우 85% 정도의 효율을 나타내는 것에 비해 비행

시험에 사용된 프로펠러 자체의 효율이 낮음을

확인할 수 있다. Fig. 9에는 본 연구팀이 보유중

인 몇 가지의 프로펠러의 성능을 계산하고, 비행

시험에 사용된 프로펠러를 개선하여 새로운 프로

펠러를 설계하여 각각의 성능을 제시하였다. 또

한 보유중인 프로펠러의 최대성능은 약 73% 수

준이나 새롭게 개량된 프로펠러의 성능은 82%

수준임을 알 수 있다. 그러나 최고 효율이 나오

는 전진비인 0.222에서 프로펠러의 회전수는

1800RPM이다. 그러나 1800RPM에서의 추력은

무인 항공기의 최소 비행추력인 2N 보다 작은

1.25N으로 낮게 계산되며, 2N 이상의 추력을 낼

수 있도록 회전수를 1950RPM으로 수정하였고,

이때의 전진비는 0.205이며 효율은 80 %이다.

Fig. 9 Propeller's Efficiency Curve

모터의 작동 회전수(15000RPM)와 프로펠러의

작동 회전수(1950RPM)로부터 감속기어비는 7.7:1

로 계산이 되었으며, 동력 시스템의 효율은

40.6%에서 약 57.8%로 개선됨을 알 수 있

다.[Table. 2]

Efficiency
Flight Test

System

Improved

System

ESC 95% 95%

Motor 75% 80%

Reduction

Gear
95% (4.4:1) 95% (7.7:1)

Propeller 65% 80%

Total 40.6% 57.8%

Table 2. Improved the Propulsion System

4. 결 론

본 연구에서는 전기 동력을 사용하는 무인항

공기 동력시스템의 효율 추정을 위한 연구를 수

행하였다. 이에 따라 모터의 등가회로를 이용하

여 모터의 성능을 추정하였고, Hybrid Blade

Element Theory를 이용하여 프로펠러의 성능을

추정하였다.

각 시스템의 효율에 따라 동력시스템 전체의

효율을 계산할 수 있었고, 비행시험의 결과로부

터 성능 추정 프로그램의 정확도를 확인하였다.

또한, 효율 감소의 원인을 찾아 개선점을 확인

하여 동력시스템의 효율을 높일 수 있게 되었으
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며, 향후 연구에서는 장기 체공 무인 항공기 개발

을 위하여 동력시스템 효율의 감소원인을 개선하

고, 나아가 최적 동력시스템구상을 하고자 한다.
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