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요 약

고고도 장기체공 태양광 무인기는 성층권에서 태양광을 에너지원으로 장기간 비행하며 임무를 수행하는 무

인기를 의미하며 고고도에서 장기적으로 임무 수행이 가능하여 지역적으로 통신위성 대체, 군사적 목적으로 

임시 통신망 구축, 지상 촬영을 통한 감시 정찰 기능 등으로 사용할 수 있다. 이런 임무특성상 임무 수행 가용

시간을 분석하는 것은 무인기를 상용화하는 데 매우 중요한 요소이다. 하지만 고고도에서 태양광 전력의 획득

은 운용 위도와 계절에 영향을 받고 여러 요소가 복합적으로 작용하여 가용일수의 분석이 쉽지 않다. 본 논문

에서는 고고도 장기체공 무인기의 설계 파라미터를 바탕으로 가용시간의 분석 모델 및 로직을 제시하고 태양

광 획득 조건에 따른 고고도 장기체공 태양광 무인기의 가용시간을 분석하였다.

ABSTRACT

High Altitude Long Endurance(HALE) solar powered UAV is the vehicle that flies for a long time as solar power 

energy sources. It can be used to replace satellites or provide continuous service because it can perform long-term 

missions at high altitudes. Due to the property of the mission, it is very important for HALE solar powered UAV to 

have maximum flight time. It is required for mission performance to fly at high altitudes continuously except a return 

for temporary maintenance. Therefore mission availability time analysis is a critical factor in the commercialization of 

HALE solar powered UAV. In this paper, we presented an analytic model and logic for available time analysis based 

on the design parameters of HALE solar powered UAV. This model can be used to analyze the possibility of applying 

UAV according to the UAV’s mission in concept design before the UAV detail design stage.
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Ⅰ. 서  론

무인화 및 자율화 기기가 다양한 방면에 사용될 것

으로 예측되고 관련 기술발전이 가속화되면서 무인기, 

자율주행 자동차 등의 무인 기술이 우리 생활에 점차 

자리 잡아가고 있다. 이 중 무인기는 초기 군사용으로 

발전하였으며 점차 레저, 촬영, 무인운송 등 일상생활

로 활용범위를 급격히 넓혀가고 있다[1]. 무인기는 사

용용도, 크기, 동력원 등 특성에 따라 다양하게 분류

하고 있는데 그 중 태양광 전력을 이용하여 비행동력

을 발생시키고 임무 수행을 위한 탑재체에 전원을 공

급하는 무인기를 태양광 무인기라 한다. 특히 대기권

의 감쇄 없이 동력원인 태양광이 지속해서 공급할 수 

있는 20 ~ 100km까지의 고고도에서 장기간 운용되는 

태양광 무인기를 고고도 장기체공 태양광 무인기라 

한다. 

고고도 장기체공 태양광 무인기는 낮 동안 태양광 

패널을 통해 생산된 전기를 비행과 임무에 이용하고 

여분의 전기는 충전하여 태양광이 없는 밤에 활용한

다. 고고도 장기체공 태양광 무인기는 중고도에 비해 

넓은 운용범위를 가지며 장기체공이 가능하여 지속해

서 임무를 수행할 수 있는 특성을 지니고 있다. 이러

한 특성으로 감시 및 정찰, 핵 관찰, 국경 정찰, 산불 

경보 시스템, 농업 보조, 송유관 감시, 국경 정찰, 오

염 관찰, 중계 통신, 인터넷, 정보 전송 등 다양한 군/

민간 임무 수행에 활용이 가능하다[2]. 

고고도 장기체공 태양광 무인기는 장기간 별도의 연

료 공급이 필요 없으며 날씨 변화에 무관하게 운용이 

가능하다[3]. 이에 반해 고도 20km 이상의 고고도에서

는 대기 밀도가 지표면에 비해 10분의 1로 줄어들어 

무인기 비행에 필요한 동적 양력이 낮다. 저고도 비행

과 동일한 양력을 얻기 위해 더 많은 구동 에너지가 

필요하다. 연료 엔진에 비해 태양광 전지의 전력 밀도

가 낮은 환경에서 전력 생산이 불가능한 야간 운용을 

위해서는 충분한 에너지 저장 장치가 필요하다[4].

따라서 다양한 임무에 고고도 태양광 무인기의 도

입 여부를 판단하기 위해서는 가용한 기술 자원 제약 

조건에서 상시로 무인기를 운용할 수 있는 환경인지

를 먼저 분석하여야 한다. 한반도와 같이 중위도 이상 

지역에서는 동절기에 확보할 수 있는 태양에너지가 

줄어들어 무인기의 운용에 어려움이 예상된다. 고고도 

장기체공 태양광 무인기를 상시로 운용 여부는 운영

지역의 태양에너지 환경과 무인기의 성능을 다각도로 

분석하여야 판단이 가능하며 무인기의 가용성 분석은 

무인기의 효용성뿐만 아니라 운용 일정, 기술 개발 분

야의 선정에도 활용될 수 있어 무인기의 개발과 운용

에서 중요한 역할을 할 수 있다[5]. 본 논문의 제2장

에서는 기존 설계모델의 문제점을 분석하고 고고도 

장기체공 태양광 무인기의 운용 가용성을 분석하기 

위하여 운용 가능 일수를 분석할 수 있는 모델을 정

립하였다. 제3장에서는 개발한 모델을 통해 상시적인 

태양광 무인기의 운용 여부 판단과정을 시뮬레이션을 

통해 검증하였다. 마지막으로 제4장에서는 개발 모델

의 활용성과 향후 연구 방향에 관하여 기술하였다. 

Ⅱ. 가용성 분석 모델 개발

2.1 기존 설계 모델 및 문제점

기존의 고고도 장기체공 태양광 무인기 기술에서는 

고고도에서 무인기가 임무를 수행할 수 있도록 설계

하는 관점에서 접근하였다. 기본적으로 무인기가 운영

되어야 하는 고정 무게와 태양광판을 설치와 같이 날

개의 면적에 따라 변동되는 무게를 고려하여 고고도 

태양광 무인기를 설계하는 개념을 도입하여 설계 파

라미터를 결정하는 방법론에 관한 연구가 이루어졌다. 

얻을 수 있는 전력의 양에 따라 필요한 에너지를 바

탕으로 고고도 태양광 무인기의 설계 파라미터를 추

정하는 방식이다[6]. 태양에너지 기반한 무인기는 공

급되는 전력량이 날개 면적에 영향을 받으므로 형상

설계와 비행에 필요한 전력량이 동시에 고려되어야 

하므로 설계 과정이 복잡해진다. 따라서 날개 면적을 

가정하고 날개 면적과 임무 요구로부터 에어포일(양

력계수, 항력계수), 무게를 결정한 후 필요 전력과 태

양 전지 효율로부터 다시 날개 면적을 계산하는 것으

로 제시하는 치수 결정 방법론 등이 제시되기도 하였

다[7-8]. 

이런 설계 방법론은 고고도 태양광 무인기의 설계 

가능성을 추정하고 주요 설계 파라미터를 결정하는 

방식이며 직접적으로 무인기의 가용일수에 대한 분석

으로 바로 활용되지 않는다. 가용일수의 분석은 무인

기의 운영 시나리오와 밀접한 관계가 있어 초기 무인
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기의 운영목적 등을 고려할 시기에 매우 유용하게 사

용될 수 있으며 운용 개념을 정립할 때 중요한 요소

라 할 수 있다. 설계 파라미터와 태양에너지 분석을 

결합하여 가용일수를 분석하는 연구는 저조한 실정이

다. 따라서 관련 분석 모델의 정립이 필요로 하겠다. 

2.2 가용성 분석 모델 개발

고고도 장기체공 태양광 무인기는 장기간 비행을 

위해서 태양에너지를 이용하는데 주간에는 일정한 고

도 비행을 유지하고 주어진 임무를 수행하는 데 사용

한다. 사용하고 남은 잉여에너지는 배터리에 충전하여 

야간에 충전된 에너지를 활용하여 비행 및 임무를 수

행한다[9]. 태양광 에너지는 태양 고도에 따라 획득할 

수 있는 양이 달라지므로 위도와 계절에 따라 획득할 

수 있는 태양광 에너지의 양에 차이가 발생한다. 한반

도 지역은 중위도 지역으로 확보할 수 있는 태양에너

지가 제한적이며 계절별로 획득할 수 있는 태양에너

지의 편차가 심하다[10]. 

태양광은 대기 투과율에 따라서도 획득할 수 있는 

양이 달라지는데 투과율은 고도에 따라 차이가 발생

한다. 무인기 운용 고도는 공기 밀도와도 연관이 있으

며 운용 고도에 필요한 전력 소모와도 관련이 있다. 

식 (1)은 태양광 무인기의 비행에 필요한 소비전력을 

나타낸 식으로의 항력계수, 양력계수, 질량, 날개면적

에 따른 소비전력을 보여주고 있다[6]. 

3

_ 3/ 2

( ) 2D
tot level

L w

C MgP
C S ρ

=
           (1)

여기서 _tot levelP 는 소비전력, DC 은 항력계수, LC 은 

양력계수, M 은 질량, g 는 중력가속도, WS 는 날개면

적, ρ 는 공기밀도이다. 

그림 1. 무인기 가용일수 분석 모델
Fig. 1 HALE UAV available days analysis model

태양광 무인기의 운용 기간을 분석하기 위해서는 

획득 가능한 태양광 에너지와 무인기의 다양한 파라

미터를 동시에 고려하여야 하며 임무 수행을 위한 허

용 탑재체의 무게를 포함하여야 한다. 획득 가능한 태

양에너지, 무인기의 구성요소의 전력소모, 탑재체 무

게 등을 고려하여 그림 1과 같이 무인기의 가용일수

를 계산하는 모델을 제안하였다. 

계산 모델의 첫 번째 단계는 태양광 에너지의 계산

이다. 운용지역의 고도에서 연중 획득할 수 있는 태양

광 에너지를 계산한다. 외부에 대한 흡수가 없고 태양

에너지를 수직으로 획득할 경우 지구 평균 공전반지

름에서 획득할 수 있는 단위면적 당 태양에너지는 

1,363W/m2이며 대기의 흡수율과 계절 및 위도에 따

른 태양 고도를 반영하여 최종 획득할 수 있는 태양

광 에너지를 계산할 수 있다. 식 (2)는 태양으로부터 

수직인 면에서 i번째 일에 획득할 수 있는 태양에너

지를 나타낸다[11]. 여기에 운용지역의 위도와 운용 

계절에 따른 태양의 앙각, 운영고도에 대한 대기 투과

율을 고려하면 식 (3)과 같이 운영지역의 일별 획득 

가능한 태양광 에너지를 계산할 수 있다. 

      

2

0
0i

i

RS S
R

⎛ ⎞
= ⎜ ⎟

⎝ ⎠                  (2)

      cosiS S T θ=                   (3)

여기서, iS 는 i번째 일에 획득할 수 있는 단위면적 

당 태양에너지, 0S 는 평균 공전반지름에서 획득할 수 

있는 단위면적 당 태양에너지, 0R 는 태양과 지구의 

평균 공전반지름, iR 는 i번째 일의 태양과 지구 사이

의 거리이다. S 는 i번째 일에 운영지역에서 획득할 

수 있는 단위면적 당 태양에너지, T 는 대기투과율, 

θ는 태양의 앙각이다. 

두 번째 단계에서는 무인기의 주요 파라미터를 가

정한다. 무인기 설계에 필요한 파라미터 등을 가정하

여 무인기의 무게를 계산하기 위함이다. 주요 파라미

터로는 날개 길이, 가로세로비, 양력계수, 항력계수, 

태양 전지의 효율, 배터리 효율, 추진계 효율, 표면효

율, 순항 비행에 대한 출력 계수, 배터리 에너지밀도, 

태양전지 밀도, 공기 밀도 등이 있다. 현재의 기술 수

준과 무인기가 운영되는 조건 등을 고려하여 파라미

터를 설정한다[12].
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세 번째 단계는 일평균 가용 에너지의 계산이다. 

태양전지 효율을 고려하여 획득할 수 있는 태양광 에

너지를 계산하고 배터리 효율을 이용하여 야간에 충

전하여 사용할 수 있는 에너지를 모두 합산함으로써 

주야간으로 이용할 수 있는 일평균 가용 에너지를 계

산한다. 식 (4)는 획득한 태양에너지로 무인기가 생산

할 수 있는 전력을 나타낸다. 

   W cell surP S η η=                 (4)

여기서 P 는 획득 전력, cellη 은 태양전지 효율, surη

은 표면효율이다. 하루 동안 획득한 전력량을 합산하

고 일 평균전력량을 계산한다. 

네 번째 단계는 평균전력량의 범위에서 무인기의 

최대 하중을 계산한다. 일별로 주어진 가용 에너지에

서 날개면적, 양력계수, 항력계수, 운항고도 등을 고려

하여 운용이 가능한 최대의 무인기 하중을 계산해 낸

다. 

    

2
31 3
22 1

2
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W level
D

CM S P
C g

ρ
⎛ ⎞
⎛ ⎞⎜ ⎟= ⎜ ⎟⎜ ⎟⎝ ⎠⎜ ⎟
⎝ ⎠             (5)

여기서  levelP 는 고도를 유지하기 위해 필요한 전력

이다. 

고도 유지를 위해 필요한 전력량은 획득 평균 전력

량에 추진계의 효율을 고려한 전력을 계산하고 탑재

체가 사용하는 전력량을 제외하면 고도 유지의 전력

량을 계산할 수 있다. 

   level mean prop sur W payloadP P S Pη η= −           (6)

여기서 meanP 은 고도 유지 비행에 필요한 전력, propη

은 추진효율, payloadP 은 탑재체가 사용하는 전력을 나타

낸다. 

다섯 번째 단계에서는 무인기의 구조체, 배터리, 추

진계, 태양전지의 무게를 계산한다. 현재 조건에서 무

인기의 기체가 차지하는 무게를 계산하는 단계이다. 

가정한 무인기의 주요 파라미터로부터 구조체 무게, 

배터리 무게, 추진계통의 무게, 태양전지의 무게를 계

산하여 항공전자 장비의 무게, 여분 무게의 추가가 가

능하다[6,7]. 
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prop prop pro sur W meanm k S Pη η=                   (8)

 cell cell sur Wm Sρ η=                         (9)

 
sur W mean night

bat
bat bat

S P T
m

m
η

η
=

                   (10)

celltot struc prop bat avi marm m m m m m m= + + + + +      (11)

여기서 strucm 은 구조체 무게, b 는 날개 너비, AR

는 가로세로비, propm 은 추진계 무게, propk 는 질량 대 

전력비, cellm 은 태양 전지 무게, cellρ 은 태양전지판 

밀도, batm 은 배터리 무게, batη 은 배터리 효율, nightT 은 

야간 비행시간, batm 은 배터리 에너지밀도, totm 은 무

인기 기본구조 무게 총량, avim 은 항공전자장비 무게,

marm 은 무게 여유분을 나타낸다. 

여섯 번째의 허용 가능한 탑재체의 무게를 계산하

는 단계이다. 식 (11)에서 계산한 무인기의 가질 수 

있는 최대 하중에서 허용할 수 있는 탑재체의 무게를 

계산해 내는 단계이다. 

  payload totm M m= −               (12)

마지막 단계에서 무인기의 가용 운용일수를 계산한

다. 허용할 수 있는 탑재체 무게가 임무 수행을 위해 

탑재하여야 하는 탑재체의 무게를 넘어서는 일수를 

계산하여 무인기의 가용 운용일수가 계산된다. 식 

(12)에서 계산된 허용 탑재무게가 설계상의 탑재체 

무게보다 큰 경우 무인기의 가용일에 포함되게 된다. 

설계 파라미터의 변경, 탑재체의 변경 등을 통한 가용

일수의 재계산은 설계 파라미터를 수정하여 두 번째 

단계에서 일곱 번째 단계를 반복하여 가용일수를 재

계산이 가능하다. 

제안한 모델은 연간 태양에너지를 바탕으로 가용일

수를 계산하는 모델로 연간 무인기의 운용일수를 계

산할 수 있어 고고도 태양광 무인기의 개념설계 단계

에서 운용 가능성 분석에 유용한 모델이다. 특히 탑재

체 관점에서 연간 운용효율을 분석하는 모델로 무인

기의 임무 수행이 원활하게 이루어질 수 있는지를 판

별할 수 있으며 무인기의 파라미터 변경, 각 부속품의 

기술 진보를 반영하여 무인기의 운용 가능성을 예측

할 수 있다. 



고고도 장기체공 태양광 무인기의 운용 가용성 분석 모델 연구

437

Ⅲ. 분석 모델을 적용한 무인기 가용도 분석

제안한 모델을 이용하여 한반도 지역에서 고고도 

태양광 무인기 가용도를 분석하였다. 한반도와 같은 

중위도 지역에서 상시로 고고도 태양광 무인기를 운

용할 수 있느냐는 무인기의 활용 방법과 임무 수행의 

범위를 분석할 수 있어 무인기의 개념설계 단계에서 

유용하게 사용될 수 있다. 

무게 50kg, 소비전력 1kW의 탑재체를 탑재한 고고

도 태양광 무인기를 가정하고 이에 맞는 무인기의 파

라미터들을 가정하였다. 표 1은 시뮬레이션에 사용한 

무인기의 설정된 파라미터를 나타낸다. 분석 지역은 

위도 36.381343°, 경도 127.364999° 지점을 기반으로 

분석하였다. 

표 1. 구성요소 파라미터 
Table 1. Component parameters 

Parameters Parameters

LC 0.8 batm 400Wh/kg

DC 0.028 cellρ 0.45kg/m2

ρ 8.8891×10-2kg/m3 payloadP 24W

solη 0.35 avim 10kg

batη 0.98 marm 5kg

propη 0.65 WS 160m2

surη 0.85 b 50m

propk 1.21kg/W AR 15.625

그림 2는 분석 지역의 획득 가능한 태양에너지로 

춘추분, 하지, 동지 때의 하루 중 태양 에너지양을 나

타내며 그림 3은 연중 일별로 획득 가능한 태양에너

지 양의 변화를 보여주고 있다. 
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그림 2. 춘추분, 하지, 동지의 획득 에너지
Fig. 2 Acquired energy: equinox and solstice 
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그림 3. 연중 획득 에너지
Fig. 3 Acquired energy: year  

획득할 수 있는 태양에너지로부터 가용 에너지를 

분석할 수 있다. 태양 전지의 효율을 이용하여 단위면

적에 대한 획득 에너지를 계산하며 잉여에너지의 경

우에는 배터리에 충전되며 충전 효율을 고려하여 야

간에 사용할 수 있는 에너지를 계산할 수 있다. 

최종적으로 최대 허용 하중과 가용일수 분석하였

다. 가용 에너지를 기반으로 최대 허용 하중을 도출하

였으며 탑재체의 무게와 소비전력을 바탕으로 최대 

허용 하중을 계산하였다. 최대 허용 하중에서 무인기

의 기타 무게를 제외하여 탑재할 수 있는 무게를 도

출하였으며 탑재할 수 있는 무게가 탑재체의 무게를 

초과하는 경우 가용일수로 산정하였다. 
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그림 4. 연중 최대 허용 하중
Fig. 4 Maximum allowable total mass

가정한 파라미터들을 바탕으로 최대 허용 하중은 동

지 때 236.3361kg이며 하지 때 568.1790kg로 연중 획득 

가능한 에너지에 따라 최대 허용하중이 변화한다.

50 100 150 200 250 300 350
-200

-150

-100

-50

0

50

100

Day of Year

P
ay

lo
ad

 M
as

s(
kg

)

Availability Analys is

 

 
Maximum Mass
Payload Mass

 

그림 5. 연중 허용 탑재체 무게
Fig. 5 Allowable payload mass 

운용지역에서 무게 50kg, 소비전력 1kW의 탑재체

를 탑재했을 경우, 이보다 무거운 무게를 허용하는 날

짜가 운용할 수 있으며 하지 중심으로 105일간 운용

이 가능한 것으로 분석되었다. 이 외의 계절에서 운용

하기 위하여 탑재체를 싣지 않는 경우 운용일 수는 

232일까지 늘어날 수 있다.

제안한 가용일수 분석 모델을 통해 탑재체의 무게

와 소비전력이 주어졌을 때 가용일수를 효율적으로 

분석을 할 수 있음을 검증하였다. 무인기의 자체적인 

운영뿐만 아니라 임무 수행을 위해 탑재하게 되는 임

무 탑재체의 무게와 소비전력에 따라 연중 가용일수

를 계산함으로써 탑재체의 임무 수행 여부를 검증할 

수 있어 탑재체의 무게 및 전력에 따른 가용일수의 

변화에도 효율적으로 분석을 수행할 수 있었다. 

Ⅳ. 결론

고고도 태양광 무인기는 상시로 운영이 가능하다면 

저비용으로 임무 탑재체를 공중에 띄워 운영할 수 있

어 다양한 임무 수행에 활용할 수 있다. 하지만 고고

도 태양광 무인기는 확보할 수 있는 태양광 에너지에 

따라 임무 수행에 제한받는다. 본 논문에서는 무인기

의 개념설계 파라미터를 바탕으로 무인기의 운용지역

에서 가용일수를 계산하는 분석 모델을 제안하였다. 

제안된 모델을 통해 획득 가능한 태양에너지와 무인

기가 활용할 수 있는 에너지를 계산할 수 있었으며 

가용 에너지로 무인기 운영 여부와 연중 가용일수의 

분석이 가능하여 고고도 태양광 무인기의 운용 가능

성 분석에 효과적으로 이용할 수 있으며 개념설계 단

계의 무인기 분석에도 이용할 수 있는 모델이다. 향 

후, 배터리, 전력계 등의 분야에서 기술 발전이 일어

날 경우를 대비하여 관련 파라미터의 기술 진보를 반

영하여 분석을 수행할 수 있으며 이는 무인기에 이용

되는 관련 기술의 연구 방향을 정립하는 데도 활용할 

수 있다. 
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