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``̀   

1. 서  론 
 

전 세계 각국의 화석 연료 사용으로 탄소 배출이 

급격하게 증가함에 따라, 지구 온난화가 가속화되고 있다. 

전문가들은 현재의 지구 온난화 속도가 유지될 경우 

2050년까지 지구의 기온이 산업화 이전보다 1.5도 상승할 

수 있다고 경고한다[1]. 또한, 산업화 이후 인류가 급속도로 

발전함에 따라서 전 세계는 점점 도시화되어가고 있고, 

많은 인구가 도시 지역으로 몰리는 도시 집중화 현상이 

심화되고 있다[2]. 특히, 우리나라의 경우에는 도시 집중화 

현상이 큰 문제로 대두되고 있으며, 국토 전체면적 

16.7%를 차지하는 도시 지역에 총 인구의 91.8%가 살고 

있다[3]. 도시 집중화 현상으로 인하여, 교통 체증은 

이전보다 심화되고, 이것은 지구 온난화에 악영향을 미치고 

있다. 이러한 지구 온난화와 도시 집중화 현상에 대한 

해결책으로 도심 항공 모빌리티(UAM; Urban air 

mobility)가 떠오르고 있다. 

전기추진 수직 이착륙(eVTOL; Electric vertical 

take-off and landing)은 UAM의 핵심 기술 중 하나로, 

전기를 프로펠러의 동력원으로 사용하여 활주로 없이 

제자리에서 이착륙이 가능한 항공기 또는 그 기술을 말한다. 

eVTOL은 멀티콥터형, 복합형, 틸트로터형 등 다양한 

형태가 있으며[4, 5], 각각의 종류마다 장단점이 존재한다. 

멀티콥터형은 3개 이상의 로터를 가진 회전익 항공기의 

형태를 뜻하며, 로터의 수가 많기 때문에 소형 항공기의 

호버링 안정성을 높일 수 있지만, 비행 속도가 느려 장거리 

비행을 할 수 없다는 단점이 있다. 복합형은 수직 이착륙을 

위한 로터와 수평 비행을 위한 프로펠러를 각각 배치한 

고정익 항공기의 한 형태로, 수평 비행 시 비행 속도가 

빠르기 때문에 장거리 비행이 가능하다. 그러나, 수직 

 이착륙을 위한 장치와 수평 비행을 위한 장치가 각각 따로 

설치되기 때문에 프로펠러 또는 로터의 수가 많아지게 되고, 

이것은 항력과 무게를 크게 만드는 원인이 된다. 

틸트로터형은 수직 이착륙 시 로터를 수직 방향으로 기울여 

상승 또는 하강하고, 수평 비행 시 로터를 수평 방향으로 

기울여 추력을 얻는 형태를 말하며, 복합형보다 적은 수의 

로터로 높은 비행 효율을 얻을 수 있으나, 틸팅(tilting)을 

구현하기 위한 기술적인 난이도가 높다. 틸팅로터형 

eVTOL 항공기는 조비 에비에이션(Joby aviation)사의 

S4, 현대(Hyundai)사의 S-A1가 있다. 

국내에서는 최근 UAM의 2025년 상용화 서비스 개시를 

주 목표로 하는 ‘한국형 K-UAM 로드맵’을 

발표했다[6]. 해당 로드맵의 미래 시나리오에 따르면, 

2035년까지 승객 5명을 싣고 항속 거리 300 km를 달성할 

수 있는 eVTOL 항공기의 시대를 전망하고 있다. 그러나, 

현재 일반적인 상용 리튬이온 배터리의 비에너지(specific 

energy)는 150 ~ 250 Wh/kg 수준으로, 현재의 

기술력으로는 배터리만 사용하는 eVTOL 항공기가 승객을 

4 ~ 5명 싣고, 수백 km비행하는 것은 불가능에 가깝다. 

이때, 액체 수소 연료탱크와 연료전지 시스템을 통해 

항공기의 모터에 필요한 전기를 공급한다면, 기존의 리튬-

이온 배터리 시스템보다 비에너지를 훨씬 높일 수 있기 

때문에, 기존 eVTOL 항공기의 단점을 보완할 수 있다. 

eVTOL 항공기는 그 특성상 수직 이착륙 또는 상승과 하강 

시에 굉장히 많은 전력을 필요로 하는데, 이 순간에는 

연료전지 시스템보다 높은 비전력(specific power)을 

가진 배터리 시스템을 사용하는 것이 더 적합하다. 

그러므로, eVTOL 항공기의 추진 시스템을 효율적으로 

구성하기 위해서는, 배터리와 수소 연료전지의 

하이브리드화(hybridization)가 필수적이다. 

본 연구에서는 UAM의 미래 시나리오를 현실화하기 

위한 한 가지 방안으로서, 액체 수소 연료탱크를 장착한  

연료전지-배터리 하이브리드 방식의 틸트로터형 eVTOL 

항공기에 대한 컨셉 디자인을 제시하였다. 먼저, 

틸트로터형 eVTOL 항공기의 3D 모델링을 한 후, 해당 
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Abstract  

 

Urban air mobility (UAM) has recently attracted lots of attention as a solution to urban centralization and global warming. 

Electric vertical take-off and landing (eVTOL) is a concept that emerges as one of the promising and clean technologies for UAM. 

There are two difficult challenges for eVTOL aircraft to solve. One is how to improve the weight efficiency of aircraft, and the 

other is how to complete long-range missions for UAM’s flight scenarios. To approach these challenges, we propose a consolidated 

concept design of battery-fuel cell hybrid tiltrotor aircraft with a liquid hydrogen (LH2) fuel tank. The efficiency of a battery-fuel 

cell hybrid powertrain system on the designed eVTOL aircraft is compared to that of a battery-only powertrain system. This paper 

shows how much payload can increase and the flight scenario can be improved by hybridizing the battery and fuel cell and 

presenting a detailed concept of a cryogenic storage tank for LH2. 
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모델링을 바탕으로 항력, 순항 속도, 동력 등을 계산하였다. 

그 다음, 해당 eVTOL 항공기에 맞는 액체 수소 연료탱크에 

대한 컨셉을 구상하였다. 또한, 항공기의 비행 시나리오를 

설정하고, 시나리오를 바탕으로 항공기를 구성하는 각 

부분의 무게를 추정하였다. 마지막으로, 액체 수소를 

연료탱크로 사용하는 연료전지-배터리 하이브리드 

시스템을 항공기에 적용할 때와 연료전지 없이 배터리만 

사용하는 시스템을 항공기에 적용할 때의 공허중량, 비행 

시나리오를 분석하여 예측되는 성능을 비교하였다. 

 
 

2. 개념 설계 

 
2.1 항공기 형상 

그림 1에서 볼 수 있듯이, 항공기의 형상 및 구조는 

현대사의 틸트로터형 eVTOL 항공기 S-A1의 디자인을 

참고하였다. 항공기의 3D 모델링은 NASA에서 개발한 

오픈 소스 항공기 모델링 툴인 OpenVSP라는 프로그램을 

이용하였다[7]. 항공기의 사이즈와 길이 스펙은 현대사가 

CES 2020에서 공개한 S-A1의 예상 제원(표 1)을 

참고하여 설정하였다[8, 9]. 또한, 항공기의 

최대이륙중량(MTOW; Maximum take-off weight)은 

3,125 kg으로 S-A1과 동일하다고 가정하였다. 

 
2.2 항력 해석 및 순항 속도 결정 

항력은 앞으로 나아가는 항공기에 저항하는 공기에 의한 

마찰력으로 항공기의 순항 시 연비를 결정하는 가장 중요한 

요소이다. 컨셉 모델 항공기의 형상에 따라 연비가 가장 

좋은 최적의 순항 속도가 존재한다. 순항 시 항공기의 

항력은 식 (1)을 이용하여 계산할 수 있다. 

NOMENCLATURE 

 

Symbol  Symbol  

𝐴𝑅 종횡비 (aspect ratio) (-) 𝑃 출력 (power) (W) 

𝐴𝑟𝑜𝑡𝑜𝑟 로터 디스크 면적 (rotor disc area) (m2) 𝑃∗ 비출력 (specific power) (W/kg) 

𝐶𝐷 항력 계수 (drag coefficient) (-) 𝑝𝑐 임계 압력 (critical pressure) (Pa) 

𝐶𝐷𝑝
 유해 항력 계수 (parasite drag coefficient) (-) 𝑝𝑣𝑎𝑐𝑢𝑢𝑚 진공 압력 (vacuum pressure) (torr) 

𝐶𝐷𝑖
 유도 항력 계수 (induced drag coefficient) (-) 𝑄̇𝑙𝑎𝑡𝑒𝑛𝑡 기화열 (heat of vaporization) (W) 

𝐶𝑓 표면 마찰 계수 (skin friction coefficient) (-) 𝑄̇𝑙𝑒𝑎𝑘 열 침입량 (heat leak) (W) 

𝐶𝑔 기체 전도 상수 (gas conduction constant) (-) 𝑅 열저항 (thermal resistance) (K/W) 

𝐶𝐿 양력 계수 (lift coefficient) (-) 𝑅𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒 항속 거리 (range) (m) 

𝐶𝑟 복사 상수 (radiation constant) (-) 𝑅𝑒 레이놀즈수 (Reynolds number) (-) 

𝐶𝑠 고체 전도 상수 (solid conduction constant) (-) 𝑅𝐿.𝑆. 양력면 보정 계수 

𝐷 항력 (drag) (N)  (lifting-surface correction factor) (-) 

𝑑𝑖 탱크의 내경 (inside diameter of a tank) (m) 𝑆𝑟𝑒𝑓 기준 면적 (reference area) (m2) 

𝑑𝑜 탱크의 외경 (outside diameter of a tank) (m) 𝑆𝑤𝑒𝑡 표피면적 (wetted area) (m2) 

𝐸𝑒𝑙𝑎𝑠𝑡𝑖𝑐 탄성 계수 (elastic modulus) (Pa) 𝑆𝑤𝑖𝑛𝑔 날개 면적 (wing area) (m2) 

𝐸 에너지 (energy) (J) 𝑠𝑎 허용 응력 (allowable stress) (Pa) 

𝐸∗ 비에너지 (specific energy) (Wh/kg) 𝑇 온도 (temperature) (K) 

𝐸𝐹 요철 계수 (excrescence factor) (-) 𝑇ℎ𝑜𝑣𝑒𝑟 호버링 추력 (hovering thrust) (W) 

𝑒 오스왈드 계수 (oswald efficiency factor) (-) 𝑡 𝑐⁄  익형 두께비 (airfoil thickness ratio) (-) 

𝑒𝑤 용접 효율 (weld efficiency) (-) 𝑡𝑖 내부 용기의 두께 (thickness of an inner vessel) (m) 

𝐹𝐹 형상 계수 (form factor) (-) 𝑡𝑜 외부 용기의 두께 (thickness of an outer vessel) (m) 

𝐹𝑂𝑀 성능 지수 (figure of merit) (-) 𝑡𝑆𝑂𝐹𝐼 SOFI 재료의 두께 (thickness of SOFI material) (m) 

𝐹𝑅 세장비 (fineness ratio) (-) 𝑣 순항 속도 (cruise speed) (m/s) 

𝐻𝐻𝑉 고위 발열량 (higher heating value) (J/kg) 𝑣𝑎 상승 속도 (ascending speed) (m/s) 

ℎ𝑙𝑣 증발 잠열 (latent heat of vaporization) (J/kg) 𝑣𝑎𝑖𝑟 로터면에서의 공기 유속 

𝐼𝐹 간섭 계수 (interference factor) (-)  (flow velocity of air in a rotor plane) (m/s) 

𝑘 열전도도 (thermal conductivity) (W/m·K) 𝑣𝑑 하강 속도 (descending speed) (m/s) 

𝑘𝑆𝑂𝐹𝐼 SOFI 재료의 열전도도 𝜈𝑝 포아송 비 (Poisson’s ratio) (-) 

 (thermal conductivity of SOFI material) (W/m·K) 𝑊 중량 (weight) (N) 

𝐿 양력 (lift) (N) 𝑊𝑇𝑂 총 이륙 중량 (gross take-off weight) (kg) 

𝐿𝑃 익형 최대 두께 지점의 위치 매개변수 𝜀 MLI의 방사율 (emissivity of MLI shield) 

 (location parameter of the airfoil maximum thickness 𝜂𝑡𝑜𝑡𝑎𝑙,𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒 순항 효율 (cruise efficiency) (-) 

 point) (-) 𝜂𝑓𝑢𝑒𝑙 𝑐𝑒𝑙𝑙 연료전지의 전기 효율 

𝑚̇𝐻2
 수소의 유량 (mass flow rate of hydrogen) (kg/s)  (electric efficiency of fuel cells) (-) 

𝑁 MLI 층 밀도 (MLI shield density) (layers/cm) 𝜌𝑎𝑖𝑟 공기의 밀도 (density of air) (kg/m3) 

𝑁𝑠 MLI 층 수 (number of MLI shields) (layers)   
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Fig. 1. 3D modeling and structure of the aircraft based on 

the Hyundai S-A1[8]. 

 
TABLE I 

SPECIFICATIONS OF HYUNDAI S-A1[8, 9]. 
 

  Hyundai S-A1 

Main feature Tiltrotor eVTOL 

Propulsion Battery-only system 

Overall length 10.7 m 

Fuselage width 1.6 m 

Wing span 15 m 

Propeller diameter 3.2 m 

Payload 400 ~ 500 kg ( 1 pilot and 4 passenger ) 

Cruise speed 240 km/h 

Cruise altitude 300 ~ 600 m 

Range 100 km 

MTOW 3125 kg 

 

𝐷 =
1

2
𝜌𝑎𝑖𝑟𝑣

2𝑆𝑤𝑖𝑛𝑔𝐶𝐷 (1) 

 
이때, 항력 계수(𝐶𝐷)는 식 (2)~(4)를 이용하여 계산할 

수 있다. 
 

𝐶𝐷 = 𝐶𝐷𝑝
+ 𝐶𝐷𝑖

 (2) 

 

𝐶𝐷𝑝
= 𝐸𝐹 ∙

∑(𝐶𝑓 ∙ 𝐹𝐹 ∙ 𝐼𝐹 ∙ 𝑆𝑤𝑒𝑡)

𝑆𝑟𝑒𝑓
 (3) 

 

𝐶𝐷𝑖
=

𝐶𝐿
2

𝜋 ∙ 𝑒 ∙ 𝐴𝑅
 (4) 

 
유해 항력 계수(𝐶𝐷𝑝

)는 컨셉 모델 항공기의 각 부위별 

형상, 표면 마찰 계수, 면적 등에 의해 결정되며, 계산에 

사용된 식 또는 값들을 표 2에 정리하여 나타내었다. 

유도 항력 계수(𝐶𝐷𝑖
)는 날개의 양력 계수와 오스왈드 

계수, 종횡비에 의해 결정된다. 종횡비(𝐴𝑅 )는  날개의 

익형에 의해 결정되며, 주 날개의 익형은 NACA 2415, 

꼬리 날개의 익형은 NACA 2410으로 설정하였다. 이때, 

날개의 익형은 미 항공자문위원회(NACA; National 

Advisory Committee for Aeronautics)로부터 만들어진  

TABLE II 

PARAMETERS FOR PARASITE DRAG COEFFICIENT. 
 

 Parameter               Value or equation 

𝐸𝐹                            1.1 

𝐶𝑓 (1) Laminar flow : 

𝐶𝑓 =
1.328

√𝑅𝑒
 (𝐵𝑙𝑎𝑠𝑖𝑢𝑠) 

(2) Turbulent flow : 

𝐶𝑓 =
0.455

log(𝑅𝑒)2.58
 (𝑆𝑐ℎ𝑙𝑖𝑐ℎ𝑡𝑖𝑛𝑔 𝐶𝑜𝑚𝑝𝑟𝑒𝑠𝑠𝑖𝑏𝑙𝑒) 

𝐹𝐹 (1) Main wing, tail wing, vertical tail : 

𝐹𝐹 = [1 + 𝐿𝑃 (
𝑡

𝑐
) + 100 (

𝑡

𝑐
)

4

] 𝑅𝐿.𝑆.  (𝐷𝐴𝑇𝐶𝑂𝑀) 

(2) Propeller : 

𝐹𝐹 = 1 + 2(
𝑡

𝑐
) + 60 (

𝑡

𝑐
)

4

 (𝐻𝑜𝑒𝑟𝑛𝑒𝑟) 

(3) Fuselage : 

𝐹𝐹 = 1 +
60

𝐹𝑅3
+

𝐹𝑅

400
 (𝑆𝑐ℎ𝑒𝑚𝑒𝑛𝑠𝑘𝑦 𝑓𝑢𝑠𝑒𝑙𝑎𝑔𝑒) 

(4) Nacelle : 

𝐹𝐹 = 1 +
0.35

𝐹𝑅
 (𝑆𝑐ℎ𝑒𝑚𝑒𝑛𝑠𝑘𝑦 𝑛𝑎𝑐𝑒𝑙𝑙𝑒) 

𝐼𝐹 Propeller 1.05 

 Wing, tail, fuselage, nacelle 1.08 

𝑆𝑤𝑒𝑡 Main wing 34.39 m2 

 Tail wing 9.45 m2 

 Vertical tail 5.6 m2 

 Propeller 24.64 m2 

 Fueselage 37.15 m2 

 Nacelle 41.56 m2 

𝑆𝑟𝑒𝑓 Wing area (=𝑆𝑤𝑖𝑛𝑔) 20.85 m2 

 
표기법을 사용하였다. 계산에 사용된 식 또는 값들을 표 3에 

정리하여 나타내었다. 

식 (1)에 따라, 최종적으로 항력은 항공기의 속도에 따라  

변하게 되고, 총 이륙 중량(𝑊𝑇𝑂)이 3,125 kg인 항공기의 

항력-속도 그래프를 그림 2에 나타내었다. 항공기의 

속도가 증가함에 따라, 항력은 일정 수준까지 감소했다가 

다시 증가하는 V자 모양의 곡선을 띄게 된다. 항공기의 

항력은 순항 속도가 약 230 km/h일 때 최소가 되고, 그 

값은 약 4170 N이다. 그림 2의 그래프를 바탕으로, 컨셉 

모델 항공기의 순항 속도는 항력이 최소가 되는 230 

km/h로 결정하였다. 

 
TABLE III 

PARAMETERS FOR INDUCED DRAG COEFFICIENT. 
 

 Parameter               Value or equation 

𝐴𝑅 Main wing (NACA 2415) 10.68 

 Tail wing (NACA 2410) 3.83 

𝑒 𝑒 = 1.78(1 − 0.045𝐴𝑅0.68) − 0.64 (𝑅𝑎𝑦𝑚𝑒𝑟) 

𝐶𝐿 
𝐶𝐿 =

𝐿

1
2
𝜌𝑎𝑖𝑟𝑣

2𝑆𝑤𝑖𝑛𝑔
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Fig. 2. Variation of drag force with airspeed. 

 
2.3 비행 시나리오 및 동력 해석 

본 연구에서는 1회 비행 시의 비행 거리를 100 km로 

설정하였으며, 서울역에서부터 서울, 경기에 있는 모든 

지역을 편도로 이동할 수 있는 거리이다. 또한, ‘한국형 K-

UAM 로드맵’과 현대에서 제시한 UAM의 순항 고도 

범위는 300 ~ 600 m로, 해당 범위를 고려하여 비행 

시나리오에서의 순항 고도를 500 m로 설정하였다. 비행 

시나리오는 eVTOL 항공기의 특성에 맞게 단순화하여 

구성하였고, 이륙 및 상승 단계, 순항 단계, 하강 및 착륙 

단계의 총 3단계로 이루어져 있다. 이때, 순항 속도는 

항력이 최소가 되는 230 km/h로 설정하였고, 상승 속도는 

5 m/s, 하강 속도는 2.5 m/s로 eVTOL 항공기에 대한 

문헌을 참조하여 적절한 값을 채택하였다[10, 11]. 구성된 

비행 시나리오는 그림 3에 나타내었다. 

비행 시나리오에 맞는 배터리 또는 연료전지의 무게를 

추정하기 위해서는 각 비행 단계에 요구되는 동력과 

비행시간을 고려해야 한다. 먼저, 순항 단계에서 필요한 

동력(𝑃𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒)은 식 (5)를 이용하여 계산할 수 있다. 

𝑃𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒 = 𝐷𝑣 (5) 

 
순항 시 필요한 에너지( 𝐸𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒 )는 식 (6)으로부터 

계산된다[11]. 

𝐸𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒 = 𝑊𝑎𝑖𝑟𝑐𝑟𝑎𝑓𝑡 ∙
𝐷

𝐿
∙

𝑅𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒

𝜂𝑡𝑜𝑡𝑎𝑙,𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒
 (6) 

 

항공기의 순항 효율( 𝜂𝑡𝑜𝑡𝑎𝑙,𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒 )은 0.75로 

가정하였다[11]. 순항 시 항공기의 무게( 𝑊𝑎𝑖𝑟𝑐𝑟𝑎𝑓𝑡 )와 

양력(𝐿)은 거의 같아지고, 순항 시 필요한 에너지는 순항 

시 필요한 동력과 순항 시간의 곱으로 나타낼 수 있다. 

따라서, 식 (6)을 순항 시간에 대해서 정리하면 다음과 같다. 

 

 
 

Fig. 3. Flight mission profile. 

𝑡𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒 =
𝐷

𝑃𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒
∙

𝑅𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒

𝜂𝑡𝑜𝑡𝑎𝑙,𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒
=

1

𝑣
∙

𝑅𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒

𝜂𝑡𝑜𝑡𝑎𝑙,𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒
 (7) 

 
식 (7)의 계산에 따르면, 순항 시간은 2,087초로 계산할 

수 있다. 상승 시간은 100초, 하강 시간은 200초이므로, 

1회 총 비행시간은 2,387초이다. 수직 이착륙 또는 상승, 

하강 단계에서 필요한 동력은 정지 비행하기 위해 필요한 

동력으로부터 계산할 수 있다. 이때, 공중에서 일정한 

높이를 유지하며 정지 비행하는 것을 호버링이라고 한다. 

호버링 시 필요한 동력(𝑃ℎ𝑜𝑣𝑒𝑟)은 식 (8)을 이용하여 구할 

수 있다[12]. 
 

𝑃ℎ𝑜𝑣𝑒𝑟 =
1

𝐹𝑂𝑀
∙ √

(𝑇ℎ𝑜𝑣𝑒𝑟)
3

2𝜌𝑎𝑖𝑟𝐴𝑟𝑜𝑡𝑜𝑟
 (8) 

 
일반적인 헬리콥터의 경우에는 𝐹𝑂𝑀이 0.75 ~ 0.8 

정도의 값을 가지며[12], 틸트로터의 경우에는 𝐹𝑂𝑀이 

0.64 정도로[13], 헬리콥터보다 프로펠러의 효율이 떨어져 

호버링 시 더 많은 동력이 필요하다. 

상승 시 필요한 동력( 𝑃𝑎𝑠𝑐𝑒𝑛𝑑 )과 하강 시 필요한 

동력( 𝑃𝑑𝑒𝑠𝑐𝑒𝑛𝑑 )은 식 (9)~(11)을 통하여 계산할 수 

있다[12]. 
 

𝑃𝑎𝑠𝑐𝑒𝑛𝑑 = 𝑃ℎ𝑜𝑣𝑒𝑟 (
𝑣𝑎

2𝑣𝑎𝑖𝑟
+ √

1

4
(

𝑣𝑎

𝑣𝑎𝑖𝑟
)
2

+ 1) (9) 

 

𝑃𝑑𝑒𝑠𝑐𝑒𝑛𝑑 = 𝑃ℎ𝑜𝑣𝑒𝑟      (𝑣𝑑 ≪ 𝑣𝑎𝑖𝑟) (10) 

 

𝑣𝑎𝑖𝑟 = √
𝑊𝑎𝑖𝑟𝑐𝑟𝑎𝑓𝑡

2𝜌𝑎𝑖𝑟𝐴𝑟𝑜𝑡𝑜𝑟
 (11) 

 
비행 시나리오 중 필요한 동력은 총 이륙 중량에 따라 

달라지며, 각 단계별로 필요한 동력을 그림 4에 나타내었다. 

총 이륙 중량이 커질수록 상승, 하강 시 필요한 동력은 순항 

시 필요한 동력보다 더 가파르게 증가한다. 본 논문에서는 

컨셉  모델  항공기의  총  이륙  중량을  3 ,125 kg로 

가정하였으므로, 순항 시 필요한 동력은 266.5 kW, 상승 

시 필요한 동력은 1070 kW, 하강 시 필요한 동력은 

 

 
 

Fig. 4. Power variation required for the flight mission. 
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944.7 kW로 결정된다. eVTOL 항공기의 특성상 수직 

이착륙을 포함한 상승과 하강 시에는 5분 가량의 짧은 시간 

동안 매우 큰 동력이 필요하고, 순항 시에는 약 35분의 시간 

동안 상승과 하강 시보다 상대적으로 작은 동력을 요구한다. 

따라서, 상승과 하강 시에는 비전력이 높은 배터리 

시스템을 모터의 주 전력원으로 사용하는 것이 적합하고, 

순항 시에는 비에너지가 높은 액체 수소 연료탱크 및 

연료전지 시스템을 모터의 주 전력원으로 사용하는 것이 

적합할 것이다. 

 

2.4 eVTOL 항공기용 액체 수소 탱크 및 단열 설계 

항공기 설계에 있어 가장 중요한 요소 중 하나는 

무게이다. 수소를 밀도가 높은 액체 상태로 극저온 연료 

탱크에 저장한다면, 수소를 연료로 사용하는 항공기의 

성능을 한 단계 더 높일 수 있다. 이때, 항공기용 극저온 

액체 수소 탱크 시스템에서 탱크의 무게를 결정하는 가장 

중요한 요소는 단열이다. 현재, 비행체에 들어가는 액체 

수소 탱크의 단열 시스템은 극저온 탱크 내부 압력 용기와 

외부 용기 사이에 진공 공간을 만드는 진공 단열 시스템과 

극저온 탱크의 압력 용기에 열전도도가 낮은 단열재를 

설치하는 비진공 단열 시스템을 사용하고 있다. 

진공 단열 시스템은 탱크 용기 사이에 진공 공간을 

만들어줌으로써 전도, 대류 열전달을 제거해 매우 큰 단열 

성능을 낼 수 있다. 이때, 내부 용기 주위의 진공 공간에 

다층 박막 단열재(MLI; Multi-layer insulation)를 

설치하여 진공 단열의 효과를 극대화할 수 있다. 탱크 

용기의 크기가 커질수록 고진공을 만들기가 어려워지기 

때문에 일반적으로 진공 단열은 소형 탱크 용기의 

단열법으로 많이 사용되고 있다. 2013년 미국 

해군연구소(U.S. Naval Research Laboratory)에서 

개발한 수소 연료전지 소형 무인항공기 아이언 타이거(Ion 

Tiger)는 MLI 진공 단열을 적용한 액체 수소 연료탱크를 

이용하여 48시간의 연속 비행에 성공하였다[14]. 

비진공 단열 시스템은 진공 단열보다 단열 성능은 

떨어지지만, 진공 용기 없이 내부 압력 용기와 

단열재만으로 간단하게 단열 시스템을 구성할 수 있기 

때문에 탱크의 무게를 줄일 수 있다는 장점이 있다. 2012년 

보잉사에서는 수소 엔진 무인 항공기 팬텀아이(Phantom 

eye)에 들어가는 액체 수소 탱크의 단열법으로  비진공 

단열 시스템을 사용하였고, 그중 스프레이 폼 단열(SOFI; 

Spray-on foam insulation)을 적용하였다[15, 16]. 

SOFI는 단열재를 쉽게 가공할 수 있고 무게가 가볍다는 

장점이 있어, 우주왕복선의 외부 연료 탱크의 단열재로 

자주 사용된다. 본 연구에서는 컨셉 모델 항공기에 들어갈 

연료탱크를 액체 수소 탱크로 결정하였고, 액체 수소 탱크 

시스템에 진공 단열을 적용하였을 때와 비진공 단열을 

적용하였을 때 두 가지로 나누어서 설계 및 분석을 

진행하였다. 

컨셉 모델 항공기에 들어갈 액체 수소 탱크 시스템을 

진공 단열로 구성하였을 때와 비진공 단열로 구성하였을 

때의 전체 개략도를 그림 5(a)와 그림 5(b)에 각각 

나타내었다. 액체 수소 탱크의 모양은 구형으로 가정하였다. 

그림 5(a)는 액체 수소가 들어있는 내부 용기와 진공 

공간을 구성하기 위한 외부 용기로 구성되어있다. 내부 

용기와 외부 용기 사이에는 진공 공간이 존재하고, 내부 

용기 주위에는 MLI가 설치되어있다. 그림 5(b)는 진공 

용기 없이 내부 용기 주위에 SOFI가 설치되어있다. 두 

시스템 모두 각각의 용기들은 브라켓과 지지대를 통해 

고정되어 있으며, 탱크의 최상단에 위치한 파이프라인을 

통해 연료전지로 기화된 기체 수소를 공급하게 된다. 

연료전지로는 고분자 전해질 연료전지(PEMFC; Polymer 

electrolyte membrane fuel cell)를 사용한다고 

가정하였고, 수소 탱크 최상단 및 최상단 파이프라인 

내부에 존재하는 기체 수소는 온도가 매우 낮은 상태이기 

때문에 연료전지의 원활한 작동을 위해서 기체 수소의 

온도를 상온까지 올려줄 온도 상승 장치가 들어가게 된다. 

추가로, 온도 상승 장치에서 발생하는 냉열을 비행 시 

배터리와 연료전지에서 발생하는 발열을 식히는 데 

사용한다면, 전체 시스템의 효율을 높여줄 수 있다. 

비행 시 연료전지에 적절한 양의 수소를 공급해주기 

위해서는 연료전지로 소모되는 수소의 양만큼을 탱크 

내부의 액체 수소로부터 기화시켜야 한다. 연료전지에 

공급해야 할 수소의 유량(𝑚̇𝐻2
)과 탱크의 압력을 유지하기 

위해 필요한 기화열( 𝑄̇𝑙𝑎𝑡𝑒𝑛𝑡 )은 식 (12)와 식 (13)을 

통해서 계산할 수 있다. 
 

Fig. 5. Schematics of the liquid hydrogen(LH2) tank consisting of (a) the vacuum insulation system with MLI shields 

and (b) the non-vacuum insulation system with SOFI material for the modeled aircraft. 
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𝑚̇𝐻2
=

𝑃𝑓𝑢𝑒𝑙 𝑐𝑒𝑙𝑙

𝜂𝑓𝑢𝑒𝑙 𝑐𝑒𝑙𝑙 ∙ 𝐻𝐻𝑉𝐻2
 
 (12) 

 

𝑄̇𝑙𝑎𝑡𝑒𝑛𝑡 = ℎ𝑙𝑣𝑚̇𝐻2
 (13) 

 

연료전지가 낼 수 있는 최대 연속 출력(𝑃𝑓𝑢𝑒𝑙 𝑐𝑒𝑙𝑙)은 순항 

시 필요한 동력인 266.5 kW로 정하였고, 연료전지의 전기 

효율(𝜂𝑓𝑢𝑒𝑙 𝑐𝑒𝑙𝑙)은 PEMFC가 일반적으로 낼 수 있는 효율인 

50%로 가정하였다. 계산 결과 컨셉 모델 항공기의 

연료전지에 공급해야 할 수소의 유량은 3.76 g/s, 필요한 

기화열은 1,688 W이다. 

액체 수소 탱크 용기의 두께를 결정하기 위한 변수와 

식들을 표 4에 나타내었다. 탱크 용기의 재료는 강도가 높고 

가벼워 선박, 차량 등의 탱크나 압력 용기의 재료로 

사용되는 알루미늄 5083-0 합금으로 설정하였다. 액체 

수소 탱크 용기의 두께는 ASME 코드와 Timoshenko et 

al.의 방정식들을 참고하여 결정하였다[18, 19]. 컨셉 모델 

항공기의 동체 너비가 1.6 m임을 고려하여, 탱크의 외경은 

1.4 m라고 가정하였다. 

진공 단열 시스템에서 MLI 내부로 들어오는 열 침입량 

( 𝑄̇𝑙𝑒𝑎𝑘 )은 Lockheed의 반경험적인(semi-empirical) 

열전달 모델을 통해 대략적으로 계산할 수 있다[20]. 해당 

모델은 전도와 복사에 의한 열전달을 고려하며, MLI 

단열층의 고온부의 온도를 𝑇ℎ (𝐾), 저온부의 온도를 𝑇𝑐 (𝐾), 

평균 온도를 𝑇𝑚 (𝐾), 진공 압력을 𝑝𝑣𝑎𝑐𝑢𝑢𝑚 (𝑇𝑜𝑟𝑟) 라고 할 

때, 식 (14)와 식 (15)와 같이 나타낼 수 있다. 

 

𝑄̇𝑙𝑒𝑎𝑘 =
1

𝑁𝑠
(𝐶𝑠𝑘𝑑𝑁2.63(𝑇ℎ − 𝑇𝑐)

+ 𝐶𝑟𝜀(𝑇ℎ
4.67 − 𝑇𝑐

4.67)

+ 𝐶𝑔𝑝𝑣𝑎𝑐𝑢𝑢𝑚(𝑇ℎ
0.52 − 𝑇𝑐

0.52)) 

(14) 

 

𝑘𝑑 = 0.017 + 7 ∙ 10−6(800 − 𝑇𝑚) + 0.0228𝑙𝑛 (𝑇𝑚) (15) 

 
TABLE IV 

PARAMETERS FOR THE LH2 TANK DESIGN. 
 

      Parameter      Value or equation 

Material for vessel Aluminum 5083-0 

a SOFI material BX-265 

Ullage volume 10% 

b MAWP 10 bar 

𝑚̇𝐻2
 3.76 g/s 

𝑄̇𝑖𝑛𝑙𝑒𝑎𝑘 1688 W 

Thickness of the inner vessel, 𝑡𝑖 𝑡𝑖 =
0.5𝑝𝑑𝑖

2𝑠𝑎𝑒𝑤 − 0.2𝑝
  

(ASME Code, Section VIII[18]) 

Thickness of the outer vessel, 𝑡𝑜 

𝑡𝑜 =
𝑑𝑜

2

[
 
 
 𝑝𝑐 (3(1 − 𝜈𝑝

2))

1
2

0.5𝐸𝑒𝑙𝑎𝑠𝑡𝑖𝑐

]
 
 
 

1
2

 

(Timoshenko[19]) 
a The thermal conductivity data is extracted from [17]. 

b Maximum allowable working pressure 

 

TABLE V 

PARAMETERS FOR THE MLI HEAT LEAK ESTIMATION. 
 

      Parameter      Value 

Number of MLI shields, 𝑁𝑠 30 layers 

MLI shield density, 𝑁 30 layers/cm 

a Solid conduction constant, 𝐶𝑠 2.4 · 10-4  

a Radiation constant, 𝐶𝑟 4.944 · 10-10  

a Gas conduction constant, 𝐶𝑔 1.46 · 104  

Emissivity of MLI shield, 𝜀 0.04 

Vacuum pressure, 𝑝𝑣𝑎𝑐𝑢𝑢𝑚 10-4 Torr 

Heat flux 3.28 W/m2 

a The constant values are extracted from [20]. 

 

식 (14)에서 열 침입량을 계산하기 위한 나머지 

상수들의 값은 표 5에 나타내었다. 

계산 결과 진공 단열 시스템에서 탱크 내부로 들어오는 

열 침입량은 약 6 W로 계산되며, 비행 시 탱크의 압력을 

유지하기 위해서는 1,688 W의 기화열을 발생시켜야 

하므로 대부분의 기화열은 히터를 통해서 발생시키게 된다. 

따라서, 탱크 내부의 압력, 히터, 수소 공급 유량을 제어하기 

위한 액체 수소 제어시스템이 추가로 들어가야 하며, 해당 

시스템은 그림 5(a)에서 볼 수 있다. 

비진공 단열 시스템에서 SOFI 단열재의 두께는 탱크의 

무게를 줄이기 위해 비행 시 수소 공급을 위해 필요한 

기화열( 𝑄̇𝑙𝑎𝑡𝑒𝑛𝑡 )만큼의 열 침입량( 𝑄̇𝑙𝑒𝑎𝑘 )이 들어오도록 

설계하였다. 탱크의 열 침입량은 1차원 정상 상태의 전도 

열전달 방정식의 열저항 개념으로부터 계산할 수 있다. 

액체 수소 탱크 시스템을 정상 상태라고 가정하고 탱크 

외부의 온도를 𝑇∞ (𝐾), 탱크 내부의 온도를 𝑇𝐿𝐻2
 (𝐾)라고 할 

때, 식 (16)가 성립한다. 
 

𝑄̇𝑙𝑒𝑎𝑘 =
𝑇∞ − 𝑇𝐿𝐻2

𝑅𝑡𝑜𝑡𝑎𝑙
≈

𝑇∞ − 𝑇𝐿𝐻2

𝑅𝑐𝑜𝑛𝑑,𝑆𝑂𝐹𝐼
 (16) 

 

식 (16)의 계산 과정에서 액체 수소 탱크의 전체 

열저항(𝑅𝑡𝑜𝑡𝑎𝑙)은 열전도도가 상대적으로 가장 낮은 SOFI 

단열재의 열저항(𝑅𝑐𝑜𝑛𝑑,𝑆𝑂𝐹𝐼)이 대부분을 차지하므로, 전체 

열저항을 SOFI 단열재의 열저항과 같다고 가정할 수 있다. 

이때, SOFI 단열의 열저항은 식 (17)과 같이 나타낼 수 

있다. 
 

 

𝑅𝑐𝑜𝑛𝑑,𝑆𝑂𝐹𝐼 =
𝑡𝑆𝑂𝐹𝐼

𝜋(𝑑𝑖 + 2𝑡𝑖)(𝑑𝑖 + 2𝑡𝑖 + 2𝑡𝑆𝑂𝐹𝐼)𝑘𝑆𝑂𝐹𝐼
 (17) 

 

식 (16)와 식 (17)을 정리하게 되면, SOFI 단열재의 

두께(𝑡𝑆𝑂𝐹𝐼)를 계산할 수 있다. 그림 5(b)에서 볼 수 있듯이, 

비진공 단열 시스템에서는 대부분의 기화열을 탱크 내부로 

들어오는 열 침입량으로 발생시키기 때문에 탱크 내부의 

압력, 벤트 라인, 수소 공급 유량을 제어하기 위한 액체 수소 

제어시스템이 들어가게 된다. 

최종적으로 위에서 언급한 계산 과정에 따라 단열 방법에 

따른 탱크 재료의 두께를 결정하였으며, 각 부분의 

두께로부터 부피를 계산하여 무게를 결정하였다. 수소 

연료의 무게를 제외한 전체 탱크 시스템의 

무게(𝑊𝐿𝐻2 𝑡𝑎𝑛𝑘)는 각 용기 또는 단열재 무게, 브라켓 및 

지지대의 무게, 나머지 보조 장치(BOP; Balance of Plant) 
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들의 무게의 합으로 계산할 수 있다. BOP는 수소 공급 

시스템에 들어가는 밸브 시스템, 온도 상승 장치, 각종 센서 

및 제어 장치와 같은 모든 부수적인 장치들을 포함한다. 

브라켓 및 지지대의 무게는 수소 연료의 무게를 포함한 

전체 탱크 시스템 무게의 4%라고 가정하였다. BOP의 

무게는 미국 아르곤 국립연구소(Argonne National 

Laboratory)에서 분석한 극저온-압축 액체 수소 탱크 

시스템의 BOP 무게 자료와 본 시스템에서의 수소 유량을 

고려하여 가정하였다[21]. 

설계한 액체 수소 탱크 시스템의 크기, 두께와 무게 및 

수소 저장 효율을 표 6에 나타내었다. 설계한 액체 수소 

탱크는 표 4의 조건으로부터 총 82.4 kg의 수소를 저장할 

수 있으며, 수소 연료의 무게를 제외한 전체 탱크 시스템의 

무게(𝑊𝐿𝐻2 𝑡𝑎𝑛𝑘)는 MLI 진공 단열 시스템에서 170.6 kg, 

SOFI 비진공 단열 시스템에서 125.3 kg으로 계산되었다. 

즉, 본 연구의 계산 조건 하에서 비진공 단열 시스템을 

사용할 시 진공 단열 시스템보다 총 45.3 kg의 무게를 줄일 

수 있다. 탱크 시스템의 무게 대비 저장가능한 수소 무게를 

나타내는 수소 저장 효율은 진공 단열 시스템의 경우 약 

48%, 비진공 단열 시스템의 경우 약 66%로, 비진공 단열 

시스템의 수소 저장 효율이 약 18% 높은 것을 확인할 수 

있다. 따라서, 컨셉 모델 항공기의 액체 수소 탱크 

시스템에서 SOFI 비진공 단열 시스템이 MLI 진공 단열 

시스템보다 무게 측면에서 더 큰 강점을 가지는 것을 

계산으로 확인하였다. MLI 진공 단열 시스템은 자연적으로 

기화되는 액체 수소의 양이 매우 적어, 수소를 벤트시키지 

않고 항공기 내부에 장시간 보관 가능하다는 장점이 있지만, 

본 연구에서의 수소 공급 유량과 비행 시나리오를 고려할 

때 무게가 가벼운 SOFI 비진공 단열 시스템을 사용하는 

것이 항공기의 성능을 높이는 데 더 유리하다고 판단할 수 

있다. 따라서, 본 연구에서는 컨셉 모델 항공기에 들어갈 

액체 수소 탱크의 단열법으로 SOFI 비진공 단열 시스템을 

채택하였고, 해당 시스템의 무게 결과를 사용하였다. 

 

3. 중량 추정 
 

eVTOL 항공기는 배터리만 사용하느냐 혹은 배터리와 

수소 연료 탱크 및 연료전지를 사용하느냐에 따라 전체 

중량을  이루는  구성  요소가  다르다 .  본  연구에서는 

배터리로만 구동되는 eVTOL 항공기인 경우와 액체 수소 

연료탱크를 장착한 연료전지-배터리 하이브리드 방식의 

eVTOL 항공기인 경우 두 가지로 나누어 각각을 이루는 

구성  요소의  무게를  비교 ,  분석  및  추정해보았다 . 

배터리로만 구동되는 eVTOL 항공기의 무게는 식 

(18)과 같이 계산할 수 있다. 
 

𝑊𝑇𝑂 = 𝑊𝑏𝑎𝑡𝑡𝑒𝑟𝑦 + 𝑊𝑝𝑎𝑦𝑙𝑜𝑎𝑑 + 𝑊𝑒𝑚𝑝𝑡𝑦 (18) 

 

배터리로만 구동되는 eVTOL 항공기의 총 이륙 

중량(𝑊𝑇𝑂)은 배터리의 무게(𝑊𝑏𝑎𝑡𝑡𝑒𝑟𝑦), 승객과 승무원의 

무게를 포함한 유상하중(𝑊𝑝𝑎𝑦𝑙𝑜𝑎𝑑), 공허중량(𝑊𝑒𝑚𝑝𝑡𝑦)의 

합으로 나타낸다. 배터리로만 구동되는 eVTOL 항공기의 

공허중량은 식 (19)과 같이 나타낼 수 있다. 
 

𝑊𝑒𝑚𝑝𝑡𝑦 = 𝑊𝑝𝑟𝑜𝑝𝑒𝑙𝑙𝑒𝑟 + 𝑊𝑤𝑖𝑛𝑔 + 𝑊𝑓𝑢𝑠𝑒𝑙𝑎𝑔𝑒 + 𝑊𝑡𝑎𝑖𝑙

+ 𝑊𝑚𝑜𝑡𝑜𝑟 + 𝑊𝑜𝑡ℎ𝑒𝑟 
(19) 

 
식 (19)의 공허중량은 프로펠러 중량(𝑊𝑝𝑟𝑜𝑝𝑒𝑙𝑙𝑒𝑟), 날개 

중량(𝑊𝑤𝑖𝑛𝑔 ), 동체 중량(𝑊𝑓𝑢𝑠𝑒𝑙𝑎𝑔𝑒 ), 꼬리 중량(𝑊𝑡𝑎𝑖𝑙 ), 

모터 중량(𝑊𝑚𝑜𝑡𝑜𝑟), 기타 나머지 중량(𝑊𝑜𝑡ℎ𝑒𝑟)의 합으로 

나타낸다. 기타 나머지 중량에는 항공 전자 장비, 배터리 

제어 장치, 모터 제어 장치 등의 무게가 포함되어 있다. 

연료전지-배터리 하이브리드 방식의 eVTOL 항공기의 

무게는 식 (20)과 같이 계산할 수 있다. 
 

𝑊𝑇𝑂 = 𝑊𝑏𝑎𝑡𝑡𝑒𝑟𝑦 + 𝑊𝑓𝑢𝑒𝑙 𝑐𝑒𝑙𝑙 + 𝑊𝑓𝑢𝑒𝑙, 𝐻2

+ 𝑊𝑝𝑎𝑦𝑙𝑜𝑎𝑑 + 𝑊𝑒𝑚𝑝𝑡𝑦 
(20) 

 

TABLE VI 
COMPARISON OF THE VACUUM AND NON-VACUUM INSULATION SYSTEMS. 

 

 Parameter Vacuum insulation system with MLI shields Non-vacuum insulation system with SOFI material 

Outside diameter, 𝑑𝑜 1.4 m 1.4 m 

Inside diameter, 𝑑𝑖 1.35 m 1.35 m 

Thickness of the tank system Inner vessel 4.91 mm Inner vessel 4.91 mm 

 Vacuum gap 17 mm SOFI material 20 mm 

 Outer vessel 3.07 mm  

Hydrogen storage capacity, 
82.4 kg 82.4 kg 

𝑊𝑓𝑢𝑒𝑙, 𝐻2
 

Weight of the tank system, Inner vessel 75.3 kg Inner vessel 75.3 kg 

𝑊𝐿𝐻2 𝑡𝑎𝑛𝑘 Outer vessel 47.6 kg SOFI material 4.1 kg 

 Mounting bracket & support 10.1 kg Mounting bracket & support 8.3 kg 

 Blance of Plant 37.6 kg Blance of Plant 37.6 kg 

 Total 170.6 kg Total 125.3 kg 

Hydrogen storage efficiency, 

𝑊𝑓𝑢𝑒𝑙, 𝐻2

𝑊𝐿𝐻2 𝑡𝑎𝑛𝑘

 
48% 66% 

   

33



 
Conceptual design of hybrid electric vertical take-off and landing (eVTOL) aircraft with a liquid hydrogen fuel tank 

 

 

연료전지-배터리 하이브리드 방식의 eVTOL 

항공기에서 총 이륙 중량(𝑊𝑇𝑂)은 배터리의 무게(𝑊𝑏𝑎𝑡𝑡𝑒𝑟𝑦), 

연료전지의 무게( 𝑊𝑓𝑢𝑒𝑙 𝑐𝑒𝑙𝑙 ), 연료탱크에 저장가능한 

수소의 무게(𝑊𝑓𝑢𝑒𝑙, 𝐻2
), 승객과 승무원의 무게를 포함한 

유상하중( 𝑊𝑝𝑎𝑦𝑙𝑜𝑎𝑑 ), 공허중량( 𝑊𝑒𝑚𝑝𝑡𝑦 )의 합으로 

나타낸다. 액체 수소 연료탱크를 장착한 연료전지-배터리 

하이브리드 방식의 eVTOL 항공기에서 공허중량은 식 

(21)과 같이 나타낼 수 있다. 
 

𝑊𝑒𝑚𝑝𝑡𝑦 = 𝑊𝑝𝑟𝑜𝑝𝑒𝑙𝑙𝑒𝑟 + 𝑊𝑤𝑖𝑛𝑔 + 𝑊𝑓𝑢𝑠𝑒𝑙𝑎𝑔𝑒 + 𝑊𝑡𝑎𝑖𝑙

+ 𝑊𝐿𝐻2 𝑡𝑎𝑛𝑘 + 𝑊𝑚𝑜𝑡𝑜𝑟

+ 𝑊𝑜𝑡ℎ𝑒𝑟 

(21) 

 
식 (21)의 공허중량은 식 (19)의 공허중량에서 액체 

수소 탱크 시스템의 무게(𝑊𝐿𝐻2 𝑡𝑎𝑛𝑘)가 추가된 것이다. 기타 

나머지 중량( 𝑊𝑜𝑡ℎ𝑒𝑟 )에는 항공 전자 장비, 배터리 및 

연료전지 제어 장치, 모터 제어 장치 등의 무게가 포함되어 

있다. 

 

3.1. 공허중량 추정 

eVTOL 항공기는 아직 대부분의 회사에서 개발, 연구 

단계에 있기 때문에 정확한 공허중량을 추정하기 위한 

자료가 부족한 실정이다. 따라서, 본 연구에서는 

배터리로만 구동되는 틸트로터형 eVTOL 항공기로 알려진 

조비 에비에이션사의 S4를 참조 모델로 설정한 후, 컨셉 

모델이 되는 eVTOL 항공기의 대략적인 예상 공허중량을 

추정해보았다. 

먼저, S4의 경우 총 이륙 중량에서 배터리의 무게가 

차지하는 비율은 약 46%정도로 추정된다[22]. 총 이륙 

중량 중 배터리를 제외한 나머지 부분의 무게 비율을 식 

(18)을 이용하여 정리하면 식 (22)와 같이 나타낼 수 있다. 

 

𝑊𝑝𝑎𝑦𝑙𝑜𝑎𝑑 + 𝑊𝑒𝑚𝑝𝑡𝑦

𝑊𝑇𝑂
= 0.54 (22) 

 
식 (22)이 컨셉 모델이 되는 eVTOL 항공기에 똑같이 

적용된다고 할 때, 항공기의 공허중량을 추정할 수 있다. 

컨셉 모델이 되는 eVTOL 항공기의 총 이륙 중량은 3,125 

kg이고, 유상하중은 화물없이 승객 4명과 승무원 1명만을 

포함한다고 했을 때, 450 kg으로 가정할 수 있다. 따라서 

식 (22)을 정리하면, 컨셉 모델이 되는 eVTOL 항공기가 

배터리만을 사용한다고 했을 때, 공허중량은 𝑊𝑒𝑚𝑝𝑡𝑦 =

1237.5 𝑘𝑔로 추정할 수 있고, 액체 수소 연료탱크를 장착한 

연료전지-배터리 하이브리드 방식일 때, 공허중량은 

𝑊𝑒𝑚𝑝𝑡𝑦 = 𝑊𝐿𝐻2 𝑡𝑎𝑛𝑘 + 1237.5 𝑘𝑔로 추정할 수 있다. 이때, 

두 가지 방식 모두 항공 전자 장비와 배터리 또는 연료전지 

제어 장치, 모터 제어 장치와 같은 기타 나머지 

중량(𝑊𝑜𝑡ℎ𝑒𝑟)값은 동일하다고 가정하였다. 

 

3.2. 배터리, 연료전지의 무게 추정 

배터리와 연료전지의 무게를 추정하기 위해서는 먼저 

배터리와 연료전지의 스펙을 결정한 후, 비행 시나리오에서 

요구되는 배터리와 연료전지의 출력과 에너지를 

결정하여야 한다. 이때, 배터리의 비출력( 𝑃∗ )과 

비에너지( 𝐸∗ )값, 연료전지의 비출력값을 어떻게 

설정하느냐에 따라 배터리와 연료전지의 무게는 매우 크게 

변하며, 현실적이면서 합리적인 성능 지표를 바탕으로 

배터리와 연료전지의 스펙을 결정하는 것이 중요하다. 

배터리 분야에서는 배터리의 용량 대비 얼마나 빨리 혹은 

느리게 방전할 수 있는지를 나타내는 지표로 C-rate를 

사용한다. 즉, C-rate는 배터리가 가지고 있는 에너지 대비 

안전하게 방전할 수 있는 최대 출력을 나타내며, 식 (23)과 

같이 표현할 수 있다. 
 

𝐶 − 𝑟𝑎𝑡𝑒 =
𝑃∗ 

𝐸∗ 
 (23) 

 

배터리의 초기 설계 구조에 따라서 C-rate가 결정되며, 

C-rate를 높게 설계할수록 비출력은 높아지는 대신, 

비에너지가 낮아지는 특징이 있다. 배터리의 스펙을 

결정하는 데에 있어, 비행 시나리오에서 요구되는 C-

rate에 맞는 적절한 비출력과 비에너지를 예측할 수 있는 

식이 필요하다. 해당 식을 만들기 위해, 다양한 배터리의 

성능을 비교할 때 사용되는 라곤 플롯(Ragone plot)을 

이용하였다. 먼저, 컨셉 모델에 들어갈 배터리는 리튬-이온 

배터리를 사용한다고 가정하였다. 그림 6은 회사별로 

제조한 다양한 리튬-이온 배터리 성능의 추정치를 라곤 

플롯으로 나타낸 것이다. 해당 그림에서 세로축은 배터리의 

비출력을 나타내고, 가로축은 배터리의 비에너지를 

나타낸다. 2000 W/kg 이상의 높은 비출력을 가진 리튬-

이온 배터리의 데이터는 히타치(HITACHI)와 Vehicle 

Energy Japan사에서 개발한 하이브리드 차량용 배터리의 

스펙을 참고하였다[23, 24]. 일반적으로 빠른 충방전이 

이루어지는 하이브리드 자동차의 특성상 10 ~ 100 C에 

해당하는 매우 높은 C-rate와 고출력의 배터리가 

필요하다. 그림 6에서 150 Wh/kg 이상의 높은 비에너지를 

가진 리튬-이온 배터리의 데이터는 2016년에 출시한 

테슬라(Tesla)사의 전기 자동차 모델 3과 2021년에 첫 

비행을 성공한 롤스로이스(Rolls-Royce)사의 전기 

비행기 엑셀, 그리고 2017년부터 시험 비행에 성공하며 

지금까지 개발 중인 조비 에비에이션사의 전기 비행기 

S4의 배터리 스펙 추정치를 참고하였다[22, 25-27]. 

배터리로만 구동되는 전기 자동차나 비행기는 1 ~ 10 C의 

C-rate를 가지며, 비출력은 상대적으로 하이브리드 

차량용 배터리보다 낮지만 150 ~ 250 Wh/kg의 높은 

비에너지를 가지는 것이 특징이다. 그림 6에서 볼 수 있듯이, 

Fig. 6. Ragone plot of Li-ion batteries with various 

specifications. The blue shaded region represents the 

general performance of commercial Li-ion batteries. 
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리튬-이온 배터리의 데이터들을 모은 후 지수 

회귀분석(exponential regression)을 통해 배터리 성능의 

경향성을 예측해볼 수 있다. 회귀분석을 통해 구한 

비출력과 비에너지 사이의 관계식을 식 (24)에 나타내었다. 
 

𝑃∗ = 18697 ∙ 𝑒𝑥𝑝 (−0.01717 ∙ 𝐸∗) (24) 

 

비행 시나리오에서 요구되는 리튬-이온 배터리의 C-

rate를 결정하면, 식 (24)을 통해 리튬-이온 배터리의 

비출력, 비에너지값을 결정하였다. 

본 연구에서는 컨셉 모델에 들어갈 연료전지로 

PEMFC를 사용한다고 가정하였고, 연료전지의 스펙은 

하이드로제닉스(Hydrogenics)사의 PEMFC 제품 중 

하나인 HD45의 제원을 참고하여 결정하였다[28]. 따라서, 

항공기에 들어갈 연료전지의 비출력값은 HD45의 

비출력값인 470 W/kg으로 가정하였다. 

컨셉 모델 항공기의 배터리와 연료전지의 출력과 

에너지를 결정하기 위해서는 현재 100 km의 1회 비행 

시나리오의 요구 동력 시나리오를 파악하여야 한다. 컨셉 

모델 항공기의 동력-시간 그래프를 그림 7에 나타내었다. 

배터리와 연료전지의 출력과 에너지를 계산할 때, 모터와 

기어박스에서는 에너지 손실이 없다고 가정하였다. 

그림 7(a)는 컨셉 모델 항공기에 배터리만 사용하여 

전체 비행 동력을 제공하는 시나리오를 나타낸 것이다. 
배터리가 낼 수 있는 최대 연속 출력(𝑃𝑏𝑎𝑡𝑡𝑒𝑟𝑦 )은 상승 

단계에서 필요한 동력(𝑃𝑎𝑠𝑐𝑒𝑛𝑑)과 같다고 가정하였고, 그림 

7(a)에서 노란색 대각선 무늬로 칠해진 면적에 해당하는 

부분은 1회 비행 시 필요한 전체 배터리의 총 에너지 

용량(𝐸𝑏𝑎𝑡𝑡𝑒𝑟𝑦)을 뜻한다. 1회 비행을 위해 필요한 배터리의 

용량은 237 kWh로 계산된다. 
그림 7(b) 는 컨셉 모델 항공기에 배터리와 연료전지를 

하이브리드로 사용하여 전체 비행 동력을 제공하는 

시나리오를 나타낸 것이다. 연료전지가 낼 수 있는 최대 연속 

출력(𝑃𝑓𝑢𝑒𝑙 𝑐𝑒𝑙𝑙 )은 순항 시 필요한 동력(𝑃𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒 )과 같다고 

가정하였다. 항공기는 전체 비행 내내 순항 시 필요한 

동력만큼을 연료전지로부터 공급받게 되고, 상승 단계와 

하강 단계에서 필요한 나머지 동력은 배터리로부터 

공급받는다. 이때, 배터리가 낼 수 있는 최대 연속 출력은 

𝑃𝑎𝑠𝑐𝑒𝑛𝑑 - 𝑃𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒 와 같다. 그림 7(b)에서 노란색 대각선 

무늬로 칠해진 면적은 1회 비행 시 필요한 전체 배터리의 총 

에너지 용량을 뜻하고, 초록색 격자 무늬로 칠해진 면적은 

1회 비행 시 연료전지로부터 공급되어야 할 총 전기 

에너지를 나타낸다. 1회 비행 시 배터리로부터 공급되어야 

할 전기 에너지는 60 kWh이고, 연료전지로부터 

공급되어야 할 전기 에너지는 177 kWh이며, 177 kWh의 

전기 에너지를 만들기 위해 필요한 수소의 양은 약 9 

kg으로 계산된다. 따라서, 1회 비행 시 필요한 수소의 양은 

약 9 kg이며, 표 6에서 설계한 액체 수소 탱크의 저장 

용량이 82.4 kg임을 고려하면, 전체 저장 용량의 11%로 

100 km의 1회 비행이 가능함을 알 수 있다. 

그림 7(a)와 그림 7(b) 각각의 상황에서 요구되는 

배터리와 연료전지의 출력과 에너지를 표 7와 표 8에서 

확인할  수  있다 .  배터리의  출력에서  에너지  용량을 

나누어주면, 배터리의 C-rate를 구할 수 있다. 비행 

시나리오에서 요구되는 C-rate와 라곤 플롯으로부터 구한 

식 (24)를 이용하여, 배터리의 비출력, 비에너지 스펙을 

예상할 수 있다. 예상되는 배터리와 연료전지의 비출력 

TABLE VII 

ESTIMATED SPECIFICATIONS OF THE BATTERY REQUIRED FOR  
(A) BATTERY-ONLY EVTOL MISSION. 

 

(a) Battery-only eVTOL mission 

Maximum continuous power of the battery, 

 𝑃𝑏𝑎𝑡𝑡𝑒𝑟𝑦 

1070 kW 

Energy capacity of the battery, 

 𝐸𝑏𝑎𝑡𝑡𝑒𝑟𝑦 

237 kWh 

(Discharge) C-rate of the battery 4.5 C 

Specific power of the battery  

(calculated by Eq. (24)) 

823 W/kg 

Specific energy of the battery  
(calculated by Eq. (24)) 

182 Wh/kg 

Estimated mass of the battery 1301 kg 

 
TABLE VIII 

ESTIMATED SPECIFICATIONS OF THE BATTERY AND FUEL CELL REQUIRED 

FOR (B) HYBRID EVTOL MISSION. 
 

(b) Hybrid eVTOL mission 

Maximum continuous power of the battery, 

 𝑃𝑏𝑎𝑡𝑡𝑒𝑟𝑦 

804 kW 

Energy capacity of the battery, 

 𝐸𝑏𝑎𝑡𝑡𝑒𝑟𝑦 

60 kWh 

(Discharge) C-rate of the battery 13.4 C 

Specific power of the battery  

(calculated by Eq. (24)) 

1818 W/kg 

Specific energy of the battery  
(calculated by Eq. (24)) 

136 Wh/kg 

Estimated mass of the battery 442 kg 

Maximum continuous power of the fuel cell, 

 𝑃𝑓𝑢𝑒𝑙 𝑐𝑒𝑙𝑙 

266 kW 

Electric energy supplied from the fuel cell, 

 𝐸𝑓𝑢𝑒𝑙 𝑐𝑒𝑙𝑙 

177 kWh 

Specific power of the fuel cell 
(Hydrogenics, HD45 [28]) 

470 W/kg 

Electric energy obtained from 1 kg of hydrogen, 

𝜂𝑓𝑢𝑒𝑙 𝑐𝑒𝑙𝑙 ∙ 𝐻𝐻𝑉𝐻2
 

19.7 kWh 

Estimated mass of the fuel cell 567 kg 

Amount of hydrogen fuel used for one flight  9 kg 

Fig. 7. Power-time history of (a) the battery-only eVTOL 

mission and (b) the hybrid eVTOL mission. 
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비에너지 스펙과 비행시 필요한 출력으로부터 배터리와 

연료전지의 무게를 계산할 수 있다. 그림 7(a)와 그림 7(b)  

각각의 상황에서 추정된 배터리, 연료전지의 무게 또한 표 

7와 표 8에 나타내었다. 
 

 

4. 계산 결과 
 

본 연구에서는 앞서 계산된 무게 추정 계산들과 비행 

시나리오를 바탕으로 배터리만 사용하여 비행 시나리오를 

수행하는 컨셉 항공기 (a)모델과 액체 수소 탱크를 기본 

연료탱크로 장착하고, 배터리와 연료전지를 하이브리드 

방식으로 사용하여 비행 시나리오를 수행하는 컨셉 항공기 

(b)모델 두 가지를 비교하여, 어떤 방식으로 연료 공급, 

추진 시스템을 구성하는 것이 항공기의 성능과 시나리오에 

있어서 유리한 지 분석해보았다. 

 

4.1. 무게 결과 비교 

먼저, 앞서 계산된 무게 추정 계산들을 바탕으로 두 가지 

컨셉 모델 항공기의 무게 결과를 비교할 수 있다. 두 가지 

모델 모두 총 이륙 중량을 3,125 kg으로 가정했을 때, 전체 

중량에서 각각의 구성 요소가 차지하는 중량 비율을 그림 

8에 나타내었다. 

각각의 모델에서 항공기의 비행이 끝났을 때, 전체 

배터리 용량의 최소 10%는 예비 에너지로 남겨둔다고 

가정하였다. 따라서, 그림 8의 배터리 무게는 표 7와 표 

8에서 계산된 배터리의 예상 무게에 10/9을 곱한 값이다. 

(b)모델에서는 표 6의 내용을 바탕으로 액체 수소 탱크에  

저장가능한 최대 양의 수소 연료를 싣는다고 가정하였다. 

그림 8을 보면, (b)모델의 공허중량은 SOFI 비진공 단열 

시스템을 적용한 액체 수소 탱크 시스템의 무게를 포함하기 

때문에 (a)모델보다 125 kg 더 무거운 것을 볼 수 있다. 

(a)모델에서 배터리만으로 100 km의 비행 시나리오를 

수행하기 위해서는 1,446 kg의 배터리가 필요하다. 반면, 

(b)모델에서는 배터리와 연료전지를 함께 사용하여, 1,058 

kg으로 전기 공급 시스템의 무게를 매우 낮출 수 있다. 

여기에 액체 수소 탱크 시스템과 수소의 무게를 더하더라도 

1,265 kg으로, 단순 배터리 시스템보다 하이브리드 

시스템의 강점을 확인할 수 있다. 유상하중은 (a)모델이 

441 kg, (b)모델이 622 kg으로, (b)모델이 181 kg 더 

높다. 즉, (b)모델의 항공기가 (a)모델의 항공기보다 181 

kg 더 무거운 짐을 실을 수 있음을 의미한다. 동일한 총 이륙 

중량에서 유상하중은 항공기의 성능을 나타내는 하나의 

지표라고 할 수 있으며, (b)모델의 항공기가 (a)모델보다 

무게 지표가 더 우수한 것으로 파악된다. 

 

4.2. 수행 가능한 비행 시나리오 비교 

본 절에서는 두 가지 컨셉 모델 항공기의 배터리 용량 

혹은 수소의 용량으로부터 수행 가능한 비행 시나리오를 

비교하였다. (a)모델과 (b)모델 각각의 구성 요소가 

차지하는 중량 비율은 그림 8에서 나타낸 것과 동일하다고 

가정하였다. (a)모델이 수행 가능한 비행 시나리오를 그림 

9(a)로 나타내었고, (b)모델이 수행 가능한 비행 

시나리오를 그림 9(b)로 나타내었다. 계산 결과 (a)모델의 

비행 시나리오에서 무게 1,446 kg, 에너지 용량 263 

kWh의 배터리를 가진 (a)모델은 100 km 비행 1회를 할 

수 있다. 비행을 마친 후 배터리에는 10%의 예비 용량이 

남아있으며, 전기 충전소로부터 배터리 충전을 하여야 또 

다른 100 km 비행이 가능하다. 따라서, 비행기의 동선은 

전기 충전소에서 출발하여, 전기 충전소로 도착하는 식의 

동선을 구성하여야 한다.  

비행 시작 시 82 kg의 수소를 연료로 가지고 있는  
(b)모델의 경우에는, 액체 수소 충전 1번으로 100 km 비행 

5회가 가능하다. 이때, 100 km의 1회 비행동안 총 9 kg의 

수소를 사용하게 되며, 착륙 후 27분간의 대기 시간 동안 

액체 수소 탱크 내부의 압력이 올라가는 것을 막기 위해 3 

kg의 수소를 천천히 벤트시킴과 동시에 3 kg의 수소를 

연료전지로 지속해서 공급하여 배터리를 항공기 내부에서 

스스로 재충전한다. 대기 시간 동안 배터리를 재충전하는 

것은 탱크 내부의 압력 상승을 막아줄 뿐만 아니라, 

(a)모델보다 상대적으로 작은 용량의 배터리로 전기 

충전소를 거치지 않고 여러 번 비행하는 것을 가능하게 

해준다. 27분의 대기 시간 후에는 또 다른 100 km 비행을 

진행하게 된다. 이러한 방법으로 (b)모델은 총 5번의 100 

Fig. 8. Weight fraction of each component for (a) the 

battery-only eVTOL aircraft and (b) the hybrid eVTOL 

aircraft with a LH2 tank. 

Fig. 9. Flight scenario of (a) the battery-only eVTOL 

aircraft and (b) the hybrid eVTOL aircraft with a LH2 tank. 
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km 비행을 하고, 5 번의 비행 사이사이에는 연료전지로 

부터 4번의 배터리 자가충전이 진행된다. 5회의 비행을 

마친 후에는 총 69 kg의 수소를 소모하게 되고, 약 16%의 

수소가 예비 연료로 남아있게 된다. 현재의 계산에서는 1회 

비행 시나리오의 비행 거리를 100 km로 가정하였지만, 

1회 비행 거리를 줄인다면 비행 횟수를 더 늘릴 수 있고, 

1회 비행 거리를 늘린다면 수백 km의 장거리 비행 또한 

가능하다. 따라서, 유상하중뿐만 아니라, 비행 횟수나 비행 

거리 측면에서도 (b)모델의 항공기가 (a)모델보다 더 

뛰어난 강점을 보인다. 

 

 

5. 결  론 
 

본 연구에서는 액체 수소 연료탱크를 장착한 연료전지-

배터리 하이브리드 방식의 틸트로터형 eVTOL 항공기에 

대한 전체적인 컨셉 디자인을 제시하였다. 현대사의 

틸트로터형 eVTOL 항공기 S-A1의 형상을 본떠 3D 

모델링을 하였고, 해당 모델링을 바탕으로 각종 항력 

계수들을 계산하여 항력을 구하였다. 컨셉 모델 항공기의 

총 이륙 중량을 3,125 kg으로 가정한 후, 항력-속도 

그래프를 통해서 항력이 최소가 되는 속도 230 km/h를 

순항 속도로 선정하였다. 컨셉 모델의 1회 비행 시나리오를 

설정하고, 그에 맞는 배터리 또는 연료전지의 무게를 

추정하기 위해서 각 비행 단계에 요구되는 동력과 

비행시간을 계산한 후 적절한 배터리와 연료전지의 스펙을 

가정하여 배터리와 연료전지의 무게를 추정하였다. 또한, 

액체 수소 탱크 모델을 동시에 설계하여, 컨셉 모델 

항공기의 연료 시스템의 무게를 예측해보았다. 

앞서 언급한 계산들을 바탕으로, 틸트로터형 eVTOL 

항공기에서 액체 수소를 연료탱크로 사용하는 연료전지-

배터리 하이브리드로 전력을 공급하는 시스템을 사용하는 

것이 단순 배터리만 사용하여 전력을 공급하는 시스템을 

사용하는 것보다 공허중량, 비행 시나리오 측면에서 성능이 

더 우수함을 보였다. 그러나, 현재까지 액체 수소를 

사용하는 연료전지-배터리 하이브리드 전력 공급 방식을 

UAM에 적용한 연구가 거의 없어 결과를 비교해볼 예시가 

부족하다는 한계가 있다. 추가적으로 항공기를 각 파트별로 

좀 더 세분화하여 계산을 진행한다면, 계산 결과의 

신뢰성을 더 높일 수 있을 것으로 예상된다. 

추후 추가적인 연구를 통해 액체 수소 기술과 하이브리드 

기술을 UAM에 잘 적용한다면, UAM의 미래 시나리오를 

현실화하기 위한 큰 발전의 도약을 할 수 있을 것이다. 
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