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〈 연구결과 요약문 〉

연구개요

분산 전기추진 시스템 연구와 초소형가스터빈 엔진, 익단와류 터빈-프로펠러, 배

터리/연료탱크 교환을 포함한 동절기의 부족한 태양광 에너지를 보완할 수 있는 방

안 연구를 통하여 하이브리드 태양광 고고도 장기체공 무인기 최적 설계 프로그램

을 개발하고 이를 사용하여 비교분석 연구를 통한 동절기 운용이 가능한 최적화된 

형상 선정과 개념설계, 분산전기추진/소형가스터빈/익단와류발전기와 배터리/연료

탱크 교환 등 추가 시스템의 동절기 장기체공을 위한 효용성 분석을 수행하여 국내

외 태양광 항공기와 연계한 실용적 하이브리드 태양광 HALE (High Altitude Long 

Endurance) 무인기 개발 방향 및 활용방안 제시함

연구 목표대비 

연구결과

연구계획서에서 제시한 모든 연구내용을 연구하지 못하였고 아래 내용에 대한 연구

를 수행하여 SCI 논문 2편 국내 등재지 논문 4편을 게재함

수행한 연구내용은 아래와 같음

Ÿ Zephyr S 형상을 참고하여 OpenVSP 사용 기준 형상을 구현하고 자세한 사양을 

조사함

Ÿ XFLR5를 사용 3차원 유한날개의 양력 및 항력 계수 계산 등 공력해석 수행

Ÿ Energy margin, cruise margin, wing loading, power to weight, maximum 

takeoff weight, L/D 등 설계 목표 변수 및 범위 설정

Ÿ 날개 면적, 가로세로비, 배터리 에너지 밀도, 태양광 셀 효율, 유상하중 등 설계 

독립변수 설정

Ÿ Visual Basic for Application과 MATLAB을 사용한 태양광 항공기 개념설계 프로

그램 개발

Ÿ 실험계획법(DOE: Design Of Experiments)과 screening test 기법을 이용하여 설

계 독립변수들을 확인하고 그 인자 간의 관계 모델링

Ÿ 반응표면법(Response Surface Methods)을 사용한 최적화, JMP 소프트웨어를 사

용한 회귀분석과 설계변수 민감도 분석

Ÿ 몬테카를로 시뮬레이션 및 누적분포함수(Cumulative Distribution Function) 확인

Ÿ 고고도 장기체공 태양광 무인기 최적형상 도출

연구개발성과의 

활용 계획 및 

기대효과

(연구개발결과의 

중요성)

본 연구개발 결과는 한국항공우주연구원에서 개발한 고고도 장기체공 태양광 무인기

(EAV-3, Electrical Aerial Vehicle)의 후속 사업으로 과학기술정보통신부가 기획중인 

고고도 장기체공 태양광 무인기 연구개발에 직접적으로 활용할 수 있고 여러 설계 

최적화 기법은 항공분야에서 최근 각광을 받고 있는 도심항공교통(UAM, Urban Air 

Mobility)에 사용될 eVTOL (electric Vertical TakeOff and Landing) 비행체 개발에도 

원용될 수 있음

중심어

국문 태양광 항공기 항공기 설계 태양전지 실험계획법 고고도 장기체공

영문 Solar Aircraft Aircraft Design Solar Cell
Design Of 

Experiments

High Altitude 

Long Endurance
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1. 연구개발과제의 개요

분산 전기추진 시스템 연구와 초소형가스터빈 엔진, 익단와류 터빈-프로펠러, 배터리/연료탱크 교환을 

포함한 동절기의 부족한 태양광 에너지를 보완할 수 있는 방안 연구를 통하여 하이브리드 태양광 고

고도 장기체공 무인기 최적 설계 프로그램을 개발하고 이를 사용하여 비교분석 연구를 통한 동절기 

운용이 가능한 최적화된 형상 선정과 개념설계, 분산전기추진/소형가스터빈/익단와류발전기와 배터리/

연료탱크 교환 등 추가 시스템의 동절기 장기체공을 위한 효용성 분석을 수행하여 국내외 태양광 항

공기와 연계한 실용적 하이브리드 태양광 HALE (High Altitude Long Endurance) 무인기 개발 방향 

및 활용방안 제시

2. 연구개발과제의 수행 과정 및 수행 내용

2.1. Aircraft Configuration

본 연구에서는 장기 체공 성능 면에서 가장 앞선 항공기로 평가받고 있는 Zephyr S의 형상을 참고하여 

형상 모델링에 사용되는 프로그램인 OpenVSP[1]로 기준 형상을 구현하였고(그림 1), 항공기 형상의 자

세한 사양을 나타내었다(표 1).

그림 1 HALE 태양광 항공기 형상

2.2. Aerodynamic analysis

고고도 장기체공 태양광 항공기는 평균 순항속도가 15 ~ 30 이며, 낮은 레이놀즈수(Reynolds 

number) 영역에서 임무를 수행한다. 본 연구에서는 주날개(main wing)의 익형을 DAE-11로 선정하였

다. DAE-11 익형에 대해 XFLR5[2]를 이용하여 2차원 공력데이터를 산출하고, 이를 바탕으로 유한날

개(3차원)의 양력 및 항력 계수를 계산한다. 

항력 계수는 식 (1)과 같이 유도항력(Induced drag)과 유해항력(Parasite drag)로 나누어지고, 유해항력

Classification   Value   Unit

  

Main wing

Wing span   24.2   

  Chord length   1.10   

  Area   30.3   

  Aspect ratio   18.1 -

  Airfoil   DAE-11 -

  

Horizontal wing

  Wing span   4.20   

  Chord length   0.80   

  Area   3.36   

  Aspect ratio   5.25 -

  Airfoil   NACA 0010 -

  

Vertical wing

  Wing span   2.40   

  Chord length   0.80   

  Area   1.92   

  Aspect ratio   3.00 -

  Airfoil   NACA 0010 -

  Fuselage length   8.15   

표 1 HALE 태양광 항공기 사양
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은 형상항력(Form drag)과 표면마찰항력(Skin friction drag)으로 나누어진다. 

     f or                              (1)

형상항력( f or )은 날개가 크고 동체 면적이 작은 글라이더 형태 항공기의 통상적인 값인 유도항력의 

15% 값을 사용하였다[3-12]. 표면마찰항력()은 식 (2)와 같이항공기 날개 표면과 공기 사이의 

표면 마찰에 의해 발생하는 항력으로, 공기 점성이 원인이며 저속으로 비행하는 항공기에서 매우 중요

하다.

 f or  


                                  (2)

여기서 FF는 형상계수(Form factor), 는 마찰인자(Skin friction factor), 은 표면적(Wetted area), 는 기

준 면적(Reference area)을 나타낸다. FF 계산에는 Hoerner의 streamlined body, wing 식을 사용했다.

OpenVSP 프로그램을 이용하여 형상에 대해 계산한 공력 특성값들을 나타내었다(표 2).

  Variable  Fuselage Main wing Horizontal wing Vertical wing

 Wetted area () 4.82 61.1 6.86 1.67

  Reference area () 5.44 30.3 3.36 1.92

Form factor () 1.02 1.27 1.21 1.21

t/c - 0.13 0.10 0.10

표 2 HALE 태양광 항공기 공력 특성값

본 연구에서는 XFLR5를 이용하여 주익과 미익에 대하여 각각 공력해석을 수행하고(그림 2), 도출된 공

력데이터를 자체 개발한 태양광 항공기 설계 프로그램에 적용하였다.

2.3. Flight Condition

태양광 항공기는 임무 수행 시 환경적인 요인에 영향을 많이 받으므로 순항고도를 18km, 비행 장소는 

대한민국 안흥(위도 :  , 경도 :  )로 설정하였다(표 3). 본 연구에서는 비행 날짜로 태양

광 에너지를 얻을 수 있는 시간이 가장 긴 하지(06/21)로 설정하였으며, 대기 상태를 나타내는 대기 혼

탁도는 100%로 설정하였다.

그림 2 XFLR5를 사용한 공력해석

 

  Variables   Value   Unit

  Flight altitude   18   km

  Flight location   Anheung   -

  Latitude   36.45   deg

  Longitude  126.19   deg

  Solar attenuation factor   variance -

  Flight date   06/21   -

  Turbidity   100   % 

표 3 비행 상태 변수

2.4. General Methodology

개념 설계 단계에서 HALE 태양광 항공기를 설계하기 위해 Technology, identification, evaluation, 

selection (TIES) 방법을 사용한다. IES 방법은 기술적으로 실행 가능한 대안을 정확하고, 빠르게 식별

하여 설계 비용 및 시간을 줄일 수 있으며, 응답 표면 방법론(Response Surface Method) 및 몬테카를

로 시뮬레이션과 같은 다양한 확률적 방법을 사용하여 방법론적 접근 방식을 제공한다[13].

2.4.1. Problem Definition

TIES 방법의 첫 번째 단계는 HALE 태양광 항공기 설계 요구 조건에 따라 문제를 정의하는 것이다. 본 

연구에서는 고고도 태양광 항공기의 특성을 고려하여 설계 목표 변수 및 특정 범위를 설정하였다(표 

4)[14].

중량당 마력비는 익면하중과 같이 항공기 성능을 결정하는 가장 중요한 요소 중 하나이며 엔진과 전원 

선정에 영향을 끼치는 중요한 설계변수이다. 본 연구에서는 다른 태양광 항공기의 순항 상태에 대한 중

량당 마력비를 이용하였고 이들의 평균값을 target value로 설정하였다(표 5)

2.4.2. Baseline and Alternative Concepts Identification

항공기 개념 설계 단계에는 설계 요구 조건을 만족시키는 다양한 서브시스템이 있으며, 수많은 조합으

로 비교 분석을 수행한다. 태양광 항공기의 주요한 설계 요구 조건은 장기체공 여부이므로, 임무 수행 

시 요구 동력과 이용가능동력 계산이 필요하다. 태양광 항공기의 요구동력과 이용가능동력 계산을 위해 
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필요한 주요 설계 독립 변수를 설정하였다(표 6). 개념설계 단계에서도 설계 독립 변수들이 유동적으로 

변화하기 때문에, 최적의 설계 조건을 찾기 위해 특정 범위에서 많은 반복 계산 과정을 거쳐야 한

다.[14] 

  Design Objective   Parameter   Target value   Unit

  Energy margin ≥0  -

Cruise  margin ≥0  -

 Wing loading ≤30   

 Power to weight ≤0.04   hp/kg

Maximum take-off weight ≤300  kg

Lift to drag ratio ≤35  

표 4 설계 목표 변수 및 특정 범위

 Design Objective   Parameter Value Unit

Pathfinder 0.034

hp/kg
Pathfinder plus 0.042

Centurion 0.036

Zephyr 0.045

표 5 다른 태양광 항공기의 순항 상태에 대한 중량당 마력비

2.4.3. Modeling and Simulation

본 연구에서는, MS Excel 프로그램, SAS사의 JMP, 자체 개발한 태양광 항공기 설계 프로그램을 이용

하여 모델링 및 시뮬레이션을 수행하였다. 자체 개발한 태양광 항공기 설계 프로그램은 Microsoft 사의 

Excel과 Visual Basic for Application (VBA), Mathworks 사의 MATLAB을 기반으로 한 고고도 장기체공 

태양광 항공기의 초기 사이징을 수행한다. 최적화 알고리즘은 deterministic optimization의 경우 visual 

basic의 알고리즘을 사용하며, probabilistic optimization의 경우는 matlab의 fmincon 함수를 사용한다

(그림 5).

2.4.4. Design Space Exploration

설계 범위 탐색 단계에서는 Design Of Experiment (DOE)와 screening test 기법을 이용하여 설계 목표 

변수에 영향을 줄 수 있는 설계 독립 변수들을 확인하고, 그 인자 간의 관계를 모델링 한다. 그 후, 선

별된 설계 독립 변수 간의 조합을 통해 얻어진 회귀분석식을 활용하여 몬테카를로 시뮬레이션을 수행한

다. 즉, 수많은 설계 변수 조합을 이용하여 가능한 설계 범위를 찾아 설계 목표 변수의 실현 가능성을 

확인하였다.

2.4.4.1. Design of Experiment

본 연구에서는 엑셀과 VBA로 이루어진 framework를 이용하여, 성능에 영향을 미치는 변수를 알아내고, 

그 인자 간의 관계를 알아보기 위해 실험계획법(Design Of Experiment)을 구성하였다(그림 6). Input 

variable은 표 6에서 정의한 성능에 영향을 미치는 주요 설계 변수이며, Output variable은 표 4에서 정

의한 항공기 성능 지표 변수이다. 

Design Variables Min Max Unit

Wing area 30 210

Aspect ratio 10 30 -

Flight speed 18 26

Battery energy 5 50 kWh

Battery specific energy   density 300 600 Wh/kg

Battery efficiency 0.9 0.95 -

Solar cell   efficiency 0.15 0.24 -

Solar cell specific   mass 0.2 0.7

Solar cell fill   factor 0.78 0.8 -

Airframe weight adjustment   factor 0.5 1.2 -

Payload weight 30 50 kg

Payload power 300 600 W

표 6 설계 독립 변수
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그림 6 태양광 항공기 설계 실험계획법

2.4.4.2. Screening Test

Screening test는 설계 목표 변수에 가장 많은 영향을 끼치는 변수들을 찾기 위해 사용되는 실험 계획

방법 중 하나이다. 본 연구에서는 인자의 수준은 최대값과 최소값만을 구분할 수 있게 2개의 인자 수준

으로 구성하였다. Input variable들의 조합은 JMP 프로그램을 이용하여 생성한다(그림 7). 왼쪽 그림은 

부분 요인배치법을 이용하여 실험 설계를 구성하였으며, 앞서 말한 것과 같이 -1, 1은 2개의 인자 수준

을 나타낸다. 이를 Excel을 이용하여, 실제 값 스케일에 맞게 변환한 것이 오른쪽 그림과 같다. 부분 요

인배치에 나타난 -1은 실제 값의 최소값, 1은 최대값을 나타낸다.

그림 7 부분 요인 배치법으로 생성한 설계변수의 조합

이와같이 부분 요인 배치법으로 생성한 설계변수의 조합과 그에 따른 성능지표를 이용하여 도출한 회귀

분석 결과 그래프는 그림 8과 같다. 이 그래프에서 각각의 작은 점들은 128개의 경우들을 나타내며, 빨

간색 점선은 모델이 얼마나 잘 예측되었는지 나타낸다. 빨간색 선은 완벽한 모델을 나타내며, 점선이 

이 빨간색 선과 가까울수록 잘 fitting 되었다고 볼 수 있다. 하지만, 스크리닝 테스트 단계는 선형 DOE

를 사용하여 성능에 가장 큰 영향을 끼치는 변수를 확인하기 위함이므로, 두 개의 점선 사이의 간격이 

그림 5 자체 개발 태양광 항공기 설계 프레임워크 흐름도
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큰 것으로 판단된다. 또한, 최적화된 RSE(Response surface equations)를 평가할 수 있는 지표 중 하

나인 결정계수( )은 회귀함수 모델이 예측값들에 얼마나 적절한지를 나타내는 지표로써 데이터의 분산

비를 나타낸다. 결정계수의 값은 항상 0과 1 사이의 값을 가지며 1에 가까울수록 목표 설계변수와 독립

의 관계를 잘 설명할 수 있다고 판단된다. 결정계수 또한 몇 개의 변수에 대해서는 만족스럽지 못한 값

을 나타낸다(표 7). 따라서 pareto plot과 p-value값을 통해 목표 설계변수에 가장 많은 영향을 끼치는 

독립 변수를 선별 후, 반응표면법을 이용한 회귀분석 결과와 비교한다. 

 Classification  

Energy margin 0.80

Cruise CL margin 0.98

Wing loading 0.87

Power to weight 0.93

Maximum take-off weight 0.88

Lift to drag ratio 0.98

표 7 스크리닝 테스트를 통한 결정계수

그림 8 설계목표 변수와 예측 설계변수 오차

파레토 그래프(그림 9)는 각각의 설계 독립변수에 대한 반응을 표현한 것이며, 각 그래프에 있는 선은 

설계 독립 변수의 누적효과를 보여준다. 파레토 플롯은 반응에 가장 중요한 기여자를 시각적으로 결정

하는 수단이며 매개변수 추정치를 사용하여 중요한 변수를 수치적으로 결정할 수 있다. 그림 10에서 첫 

번째 열의 "Prob>|t|"를 보면 이 값이 0.05보다 작으면 변수 추정치가 반응에 상당한 영향을 미친다. 

표 8과 같이 파레토 플롯과 설계 독립변수를 변수 추정치가 0.05 미만으로 비교하여 가장 영향력 있는 

설계 독립변수를 선정할 수 있다.

그림9 설계목표 변수의 Pareto plot

 

그림 10 설계목표 변수의 P-value

Classification Unit

Aspect ratio (X1) - 

Wing area (X2)  
Airframe weight adjustment factor (X3) - 

Battery specific energy density (X4) Wh/kg

Solar cell specific mass (X5)  
Solar cell efficiency (X6) - 

Payload weight (X7) kg

표 8 선택된 설계 독립변수
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2.4.4.3. Response Surface Equations

 반응표면법은 수학적, 통계적 기법을 이용하여 실증모형을 구축하고 설계실험을 통해 다양한 독립변수

의 영향을 받는 반응을 최적화하는 방법이다. 이는 아래 식을 이용하여 최적화를 수행했다.

   
  




  




 

  

 


   



                         (3)

여기서 는 선형 항에 대한 회귀 계수, 는 순수 2차 항에 대한 계수, 는 외적 항에 대한 계수, 

는 설계 변수이고 는 두 설계 변수 간의 상호작용을 나타낸다.

 중심 합성 설계는 2차 모델을 최적화하기 위해 실험 횟수를 최소화하는 방법으로 factorial point, axis 

point 및 하나의 중심점으로 구성된다. 본 연구에서는 JMP를 이용하여 144개의 경우와 2개의 중심점으

로 중심구성을 설계하였다[14]. 이후 screening test와 같이 실제값 척도로 환산한 후 각 경우에 대한 

성능변수를 도출하기 위한 실험 설계를 수행한다. 회귀분석 결과 그래프는 회귀식으로 계산된 값과 실

제 값을 비교한 그래프이다(그림 11). 결정계수( )는 표 9와 같이 1에 가까운 값을 나타내 목표 설계 

변수와 독립 변수 간의 관계를 잘 설명하고 있다고 판단된다.

그림 11 설계목표변수 회귀분석 결과

그림 12는 선별된 설계 독립 변수와 설계 목표 변수 간의 관계를 나타내는 그래프이다. 가로축은 선별

된 7개의 설계 독립 변수이며, 세로축은 항공기 성능을 나타내는 설계 목표 변수이다. 각각의 기울기는 

독립 변수에 대한 민감도를 나타내며, 기울기가 클수록 높은 민감도를 의미한다. solar cell efficiency 

(X6)와 lift to drag ratio 간의 관계를 보면 그래프의 기울기가 거의 0인 것을 볼 수 있다. 이것은 설계 

독립 변수인 solar cell efficiency는 lift to drag ratio에 영향을 끼치지 않는 것이라 할 수 있다.

Classification  

Energy margin 0.98

Cruise CL margin 0.99

Wing loading 0.97

Power to weight 0.99

Maximum take-off weight 0.98

Lift to drag ratio 0.99

표 9 반응표면법의 결정계수

그림 12 태양광 항공기 설계변수들의 민감도 해석
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2.4.4.4. Monte Carlo Simulation

본 연구에서는 반응표면식으로 도출된 모델을 사용하여, 설정한 설계 범위에서 난수를 발생시켜 몬테카

를로 시뮬레이션을 수행하였다. 앞서 수행한 반응표면법을 통해 설계 독립 변수와 그 조합에 대한 회귀

식을 도출할 수 있으며, 회귀계수 일부를 표 10에 나타내었다. 회귀분석으로 얻어진 식을 활용하면 앞

서 screening test와 response surface method를 위해 수행했던 실험계획법에 소요되는 시간을 크게 

줄일 수 있어 전체적인 설계점을 효율적으로 찾을 수 있다. 

이후, 엑셀에서 Random 함수를 이용하여 -1, 1 사이의 난수를 10,000번 발생시키고, 회귀식을 통해 

10,000개에 대한 설계 목표 변수 값을 계산하였다. 몬테카를로 시뮬레이션 결과 그래프는 10,000개의 

설계 목표 변수 값에 대한 빈도수를 나타내며, 각각의 목표 변수에 영향을 주는 다양한 요소를 고려해

서 만들어진 확률모델이다(그림 13). 

그림 13 독립설계변수 분포

Term
 Coefficient

()

Energy 

margin

  Cruise 

CL margin

  Wing 

loading

  Power to 

weight

  MTOW   L/D

Intercept 5.6744402 0.6650154 22.050922 0.0086995 275.93324 42.421967

X1 1 0.6571896 -0.088213 1.9467486 -0.002776 20.176525 7.6194431

X2 2 4.9859003 0.0123377 -22.27077 -0.003865 109.77545 0.8983693

X6 6 1.6283823 -0.0002 0.0054501 -1.53E-05 -1.101578 -0.020115

X7 7 -0.369128 0.0048192 3.6321042 0.0004572 17.756339 0.3599512

X1*X2 8 0.4058366 -0.000197 -0.402404 0.0009461 12.931237 0.3442399

X1*X3 9 -0.257698 0.0011105 2.1714567 -0.000124 12.641186 0.5162137

X2*X3 10 -1.770666 -0.000771 -3.399809 -8.77E-05 38.632906 0.0730174

X1*X4 11 -0.112561 0.001 -1.449206 0.000188 0.2269078 -0.239081

X2*X4 12 0.4654624 0.0063927 6.1476589 0.0005298 -0.285488 0.4482012

X3*X4 13 -0.120866 0.0013876 -1.169206 -1.12E-05 -11.13944 0.0117486

X1*X5 14 0.1416216 -0.00126 -0.141218 -0.000214 -4.280571 0.1126826

X2*X5 15 -1.103214 0.0010159 -0.563709 0.0001007 26.311474 0.1404522

X3*X5 16 0.5025523 -0.002405 0.1832199 -2.03E-05 3.300697 -0.150371

X4*X5 17 -0.06025 0.0009132 -0.423694 -2.25E-05 -6.262813  0.029551

X4*X4 32 -0.304312 0.0033008 1.8076211 0.000278 15.459573 0.2661257

X5*X5 33 0.1360807 -0.001083 0.7086743 9.95E-05 2.0162225 -0.01644

X6*X6 34 0.0371196 -0.001312 0.7013418 0.0001177 1.9264926 -0.024001

X7*X7 35 0.0474087 -0.001495 0.6857214 0.000112 1.7354139 -0.030951

표 10 반응표면법을 통해 얻은 회귀계수
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2.5. Determination of System Feasibility/Viability

몬테카를로 시뮬레이션 결과를 이용하여, 설계 목표 변수의 설계 실행 가능성을 판단하였다. 설계 실행 

가능성은 누적분포함수(CDF)를 통해 결정하였으며, 이는 설계 독립 변수 범위들의 모든 기하학적 조합

에 따른 설계 결과를 나타낸다.

2.5.1. Cumulative Distribution Function

누적분포함수는 실수값을 가지는 확률변수 x의 확률적 분포를 표현하기 위해 사용되며, 누적이라는 단

어가 붙은 이유는 확률밀도함수(probability density function)의 적분값의 의미를 가지기 때문이다. 즉, 

어느 점의 확률(point probability)은 아래 식과 같이 나타낼 수 있다. 누적분포함수는 증가함수 형태를 

가지기 때문에 특정값보다 작거나 같은 확률을 쉽게 확인할 수 있다.

그림 14는 설계 목표 변수의 설계 가능한 범위에 따른 퍼센트를 그래프로 나타낸 것이다. 가로축은 몬

테 카를로 시뮬레이션에 따라 도출된 설계 목표 변수값이며, 세로축은 실현 가능성을 나타내는 퍼센트

이다. 예를 들어, wing loading의 경우 목표값이 30 이므로, 이에 따라 세로축에서 62.7%의 설계 확률

을 확인할 수 있다. Maximum take off weight의 경우에도, 목표값이 300 kg 이므로, 이에 따라 세로

축에서 설계 확률이 59.45%임을 확인할 수 있다. 이를 통해, 앞서 percentile 표로 분석한 설계 확률과 

같음을 알 수 있다. 따라서, 모든 목표 설계 변수의 설계 실현 가능성을 판단하였고, 앞서 설명한 설계 

독립 변수들의 범위 안에서 목표 설계 변수를 만족시킬 수 있음을 확인하였다.

그림 14 목표 설계 변수의 누적 분포도

 

그림 15 초기 기본형상과 최적화된 형상

몬테카를로 시뮬레이션 결과를 이용하여, 설계 목표 변수의 설계 실행 가능성을 누적분포함수를 통해 

분석하였다. Energy margin을 만족시킬 수 있는 설계 확률은 96.93%, Cruise CL margin은 100%, 

Wing loading은 62.7%, power to weight은 100%, maximum take off weight은 59.45%, lift to drag 

ratio는 10.09%이다. Lift to drag ratio의 설계 가능성이 가장 낮지만, 앞서 설정한 설계 독립 변수들의 

범위 안에서 설계 목표 변수를 만족시킬 수 있음을 확인하였다. 이러한 방법들을 사용하여 최적화 형상

을 도출하였고(그림 15) 분산전기추진/소형가스터빈과 배터리/연료탱크 교환(그림 16) 등 추가 시스템의 

기능의 일부를 개발된 프로그램에 추가하였다.

그림 16 개발된 Solar Aircraft Design Framework
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3. 연구개발과제의 수행 결과 및 목표 달성 수준

 1) 정성적 연구개발성과(연구개발결과)

기존에 개발되어 있던 “Solar Aircraft Design Framework”를 본 연구결과를 활용하여 많은 기능을 추가하는 

upgrade를 하였고 상용 최적화 프로그램인 JMP의 결과를 쉽게 import할 수 있도록 수정하였다. 동절기 체공

시간 분석 연구도 수행하여 프로그램에 추가하였다.

 2) 세부 정량적 연구개발성과: [붙임1] 참조 

 3) 목표 달성 수준

추 진 목 표 달 성 내 용
달성도

(%)

동절기 부족한 태양광 에너지를 보
완할 수 있는 방안 염구

배터리/연료탱크 교환 연구 70

동절기 운용 가능한 최적화된 형상
선정과 개념설계

동절기 운용 가능한 최적화된 형상 선정과 개념설계 100

동절기 장기체공 효용성 분석 배터리 효율 등 시스템 효율에 따른 동절기 체공가능

시간 분석

90

 4) 목표 미달 시 원인 분석(해당 시)

  해당사항 없음

  4-1) 목표 미달 원인(사유) 자체분석 내용

  4-2) 자체 보완활동

  4-3) 연구개발 과정의 성실성

4. 연구개발성과의 관련 분야에 대한 기여 정도(연구개발결과의 중요성)

감시 및 정찰 목적의 고고도 장기체공 태양광 무인기는 탑재할 수 있는 에너지원이 한정되어 가장 중

요한 요소인 체공시간과 비행거리의 제약을 받음. 국내에서는 그 동안 국방과학연구소 주관 하이버드 

사업에 440억원을 투자하였으나 비행시험에 실패하였고 한국항공우주연구원에서는 꾸준한 연구를 통

하여 EAV-3 (Electrical Aerial Vehicle-3)를 개발하여 비행에 성공하였으나 아직 체공시간이 부족하여 

과학기술정보통신부에서는 2022년 3월 20일 상시 재난 감시용 성층권 드론 기술개발 사업

(2022~2025년, 총사업비 375억원) 추진을 위해 한국항공우주연구원 성층권드론기술개발사업단을 선

정. 본 연구는 이 사업에 직접적으로 활용할 수 있는 고고도 장기체공 태양광 항공기 설계를 위한 소

프트웨어를 개발하였다는 측면에서 기여도가 크다고 사료됨

5. 연구개발성과의 관리 및 활용 계획

◯ 본 과제의 연구결과는 국방과학연구소 주도로 개발된 기술시범 사업인 “대체에너지를 아용한 장기
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체공 무인비행체(하이버드)”와 한국항공우주연구원 EAV-3의(그림 15, 16) 실용화를 위한 상시 재

난 감시용 성층권 드론 기술개발 사업(2022~2025년, 총사업비 375억원)에 직접적으로 활용할 수 

있음. 여타 태양광 항공기와 연계하여 궁극적으로 인공위성을 대체하는 하이브리드 고고도 태양광 

항공기 개발에 기여할 수 있음

그림 15 항공우주연구원 개발 EAV-3

 

그림 16 항공우주연구원 개발 EAV-3

◯ 본 연구개발 성과는 분산 전기추진과 전기항공기 설계에 대한 선진국 수준의 기술 확보로 최근 

시장성이 급격히 커지고 있는 도심항공모빌리티(UAM: Urban Air Mobility)에 사용할 전기추진 수

직이착륙기(eVTOL: electric Vertical Takeoff and Landing) 개발에 활용이 가능함

▸ 틸트날개형인 Airbus사 Vahana (그림 17), Lilium사 Lilium Jet (그림 18), 복합형인 Kittyhawk 

Aero사 CORA (그림 19), 틸트로터형인 Joby Aviation Joby S4 (그림 20) 수준의 eVTOL 설

계 기술 확보

 

그림 17 Airbus VAHANA PAV

 

그림 18 Lilium Jet

그림 19 Kitty Hawk Cora

 

그림 20 Joby S4

◯ 분산전기추진과 전기항공기 설계 기술은 현대자동차가 1조8천억원을 투자하여 2028년 개발을 목

표로 하고 있는 도심항공모빌리티에 사용할 S-A1을 비롯한 2020년 6월 범부처 도심항공교통 로드

맵에 제시된 국내 eVTOL 비행체 개발에 활용될 수 있을 것으로 기대됨
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[붙임1] 세부 정량적 연구개발성과 

전문학술지 논문게재 성과정보

과제번

호
게재연월 논문제목 총저자명 출처 학술지명 권(호)

학술지구

분

sci여

부

impact

Factor

국제공동

연구논문
기여도

2019R1

F1A104

2533

201910

Sensitivity 

Analysis and 

Technology 

Evaluation for a 

Roadable 

Personal Air 

Vehicle at the 

Conceptual 

Design Stage

Kim, 

Seok-Be

om;  

Yun, 

Ju-Yeol;  

Hwang, 

Ho-Yon; 

SCI

APPLIED 

SCIENCES

-BASEL

9(19) 국외
SCI등

재
2.217 아니오 100

2019R1

F1A104

2533

202010

Derivation of a 

Wing-Weight 

Estimation 

Equation for a 

Roadable 

Personal Air 

Vehicle Using 

Regression 

Analyses of Date 

Obtained from 

Wing Planform 

Reference Points

Seokbeo

m Kim; 

Bongsul 

Lee; 

Ju-Yeol 

Yun; 

Jon 

Ahn; 

Ho-Yon 

Hwang

SCI

JOURNAL 

OF 

AEROSPA

CE 

ENGINEERI

NG

34(1) 국외
SCI등

재
1.761 아니오 50

2019R1

F1A104

2533

201908

AEDT(Aviation 

Environmental 

Design Tool)를 

이용한 전기추진 

수직이착륙형 PAV 

운영을 위한 소음 

분석

윤주열;

이봉술;

황호연

KCI
한국항행학

회논문지
23(4) 국내

SCI미

등재
아니오 100

2019R1

F1A104

2533

202004

eVTOL PAV 유형

별 항속거리 및 

항속시간 분석

이봉술;

윤주열;

황호연

KCI
한국항행학

회논문지
24(2) 국내

SCI미

등재
아니오 100

2019R1

F1A104

2533

202106

다양한 eVTOL 유

형별 호버 효율, 

회전판 하중 및 

필요 배터리 비에

너지 분석

김동희;

장한용;

황호연

KCI
한국항행학

회논문지
25(3) 국내

SCI미

등재
아니오 50

2019R1

F1A104

2533

202109

도심항공 모빌리

티(UAM)를 위한 

틸트 덕티드 팬 

형 eVTOL의 초기 

사이징

이상곤;

고보성;

안성호;

황호연

직접입

력

한국항공운

항학회지
29(3) 국내

SCI미

등재
아니오 50
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과제번호 학위취득연월 학위구분
학위취득자

진로
성명 성별 대학 학과

2019R1F1A

1042533
202102 석사 이봉술 남성 세종대학교 항공우주공학과
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연구원 포
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2019R1F1A

1042533
202102 석사 윤주열 남성 세종대학교 항공우주공학과

취업(박사후

연구원 포
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[붙임2-1] 연구책임자 대표적 연구실적

○ 논문 및 특허 실적(최대 5개 작성)(파란색 글자는 예시임)

번호
구분

(논문/특허)
논문명/특허명 소속기관명 역할

논문게재지/

특허등록국가

논문게재일

/특허등록일

특기사항

(I.F. 등)

1 논문

Sensitivity Analysis and 

Technology Evaluation for a 

Roadable Personal Air Vehicle 

at the Conceptual Design 

Stage

세종대학교 교신저자

APPLIED 

SCIENCES-B

ASEL

2019.10.30 2.679

2 논문

Derivation of a Wing-Weight 

Estimation Equation for a 

Roadable Personal Air Vehicle 

Using Regression Analyses of 

Date Obtained from Wing 

Planform Reference Points

세종대학교 교신저자

JOURNAL OF 

AEROSPACE 

ENGINEERIN

G

2021.01.30 1.904

3 논문
eVTOL PAV 유형별 항속거리 

및 항속시간 분석
세종대학교 교신저자

한국항행학회

논문지
2020.04.30

4 논문

다양한 eVTOL 유형별 호버 효

율, 회전판 하중 및 필요 배터

리 비에너지 분석

세종대학교 교신저자
한국항행학회

논문지
2021.06.30

5 논문

도심항공 모빌리티(UAM)를 위

한 틸트 덕티드 팬 형 eVTOL

의 초기 사이징

세종대학교 교신저자
한국항공운항

학회지
2021.09.30

○ 기타 실적(논문 및 특허 외 기타 실적 입력)

 ※ 논문과 특허를 제외한 기타 실적을 자유 서식으로 작성

국가연구개발 보고서원문 성과물 전담기관인 한국과학기술정보연구원에서 가공·서비스 하는 연구보고서는 동의 없이 상업적 및 기타 영리목적으로 사용할 수 없습니다.
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※ 필수제출 자료입니다. 임의로 서식을 삭제하지 마시고 반드시 작성하여 제출해 주시기 바랍니다.

[붙임2-2] 주관연구책임자 대표적 논문‧특허실적 요약문

연구실적 유형 논문( ○ )    특허(    )

연구책임자 성명 황호연

논문/특허명
Sensitivity Analysis and Technology Evaluation for a Roadable 

Personal Air Vehicle at the Conceptual Design Stage

논문실적정보

□

게재지(저널명) APPLIED SCIENCES-BASEL

SCI 등재 여부 등재
Impact Factor 및 

인용횟수(SCI)
2.679(5회)

SCOPUS 등재 여부 등재 인용횟수(SCOPUS) 5회

ISSN 2076-3417 게재년월 201910

역할(제1, 교신, 참여) 교신저자 참여자수 3명

특허실적정보

□

구분 등록(출원) 국가

등록(출원) 번호 등록(출원)일

등록(출원)자 성명 발명자 성명

요 약 문
Abstract: In this study, the technology identification, evaluation, and selection (TIES) method 

was implemented to explore an optimum design space appropriate for a personal air vehicle 

(PAV) at the conceptual design stage. A morphological matrix was employed to identify 

possible alternative configurations and performance targets. The Microsoft Excel add-in JMP, a 

commercial statistical tool, and a PAV sizing tool developed for this study were used for 

modelling and simulation. After the screening test, seven design variables having significant 

impacts on the design were finally chosen, specifically the range, maximum speed, cruise 

speed, cruise altitude, passengers, takeoff ground roll, and stall speed. Response surface 

equations (RSEs) were created as a function of the seven design variables. The generated 

RSEs were then used to perform a Monte Carlo simulation (MCS) to explore a feasible design 

space. As a result, it was confirmed that all seven design variables can be employed for an 

optimization process. In addition, k-factor and technology sensitivity analyses were conducted 

to evaluate applicable technologies quantitatively. Consequently, the selected set includes a 

flow circulation flap, leading edge blowing, a nanocoating, liquid metal, and an advanced 

composite material, which are technologies that greatly influenced the target criteria. 

Furthermore, the target value variations were analyzed as the k factors changed.

연구 목표 및 연구내용과의 연관성 기대성과 및 파급 효과

비행체 설계에 있어서 TIES (technology 

identification, evaluation, and selection) 방법을 

적용하여 최적설계를 수행하는 것을 목표로 함.

고고도 장기체공 태양광 항공기에 적용하여 무게

를 최소화하는 최적화 설계에 사용할 수 있음

최근 항공분야에서 가장 각광을 받고 있는 UAM 

(Urban Air Mobility)에 사용하는 전기동력 수직

이착륙기(eVTOL: electric Vertical TakeOff and 

Landing) 최적설계에 활용할 수 있음

국가연구개발 보고서원문 성과물 전담기관인 한국과학기술정보연구원에서 가공·서비스 하는 연구보고서는 동의 없이 상업적 및 기타 영리목적으로 사용할 수 없습니다.
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연구실적 유형 논문( ○ )    특허(    )

연구책임자 성명 황호연

논문/특허명

Derivation of a Wing-Weight Estimation Equation for a Roadable 

Personal Air Vehicle Using Regression Analyses of Date Obtained 

from Wing Planform Reference Points

논문실적정보

□

게재지(저널명) JOURNAL OF AEROSPACE ENGINEERING

SCI 등재 여부 등재
Impact Factor 및 

인용횟수(SCI)
1.904(0회)

SCOPUS 등재 여부 등재 인용횟수(SCOPUS) 0회

ISSN 0893-1321 게재년월 202101

역할(제1, 교신, 참여) 교신저자 참여자수 5명

특허실적정보

□

구분 등록(출원) 국가

등록(출원) 번호 등록(출원)일

등록(출원)자 성명 발명자 성명

요 약 문
Abstract: Estimating the wing weights of personal air vehicles (PAVs) is limited by lack of 

comparable data, as there were no PAV data available to the public. In this study, the limits 

were confirmed by verifying estimation equations published in the literature. Research was then 

conducted to derive an equation to estimate PAV wing weight to overcome such limits. To 

address difficulties which arose during the data collection process, research was conducted on 

the derivation of a PAV wing-weight estimation equation that could be used in the initial 

design stage, based on single-engine turbo-propeller aircraft with specifications similar to 

those of PAVs. The estimation equation was derived using a regression analysis. Typically, 

data estimation models created with statistical methods frequently result in the overfitting 

phenomenon, in which the model cannot properly respond to actual data. To address this 

problem, the model creation and evaluation steps were performed using the K-fold 

cross-validation method, which was made into a program using Microsoft Excel version 2016 

Visual Basics for Application (VBA). The final model was verified using actual data not used in 

the estimation model creation process. The variations in the final model were examined using 

a Monte-Carlo simulation. A final equation was derived that also considered the weight 

increase caused by the installation of a folding mechanism.

연구 목표 및 연구내용과의 연관성 기대성과 및 파급 효과

비행체 초기 사이징에 있어서 최우선적으로 구해

야 하는 것이 설계이륙총중량이며 이는 과거 유

사한 비행체의 무게를 통계적으로 분석한 값을 

사용함. 이전에 유사한 비행체가 없는 경우에는 

본 연구와 같은 방법으로 비행체 형상으로부터 

날개와 비행체 총중량을 유추해야 함

최근 항공분야에서 가장 각광을 받고 있는 UAM 

(Urban Air Mobility)에 사용하는 전기동력 수직

이착륙기(eVTOL: electric Vertical TakeOff and 

Landing) 비행체의 날개 무게 및 설계이륙 총중

량을 계산하는데 사용할 수 있음

국가연구개발 보고서원문 성과물 전담기관인 한국과학기술정보연구원에서 가공·서비스 하는 연구보고서는 동의 없이 상업적 및 기타 영리목적으로 사용할 수 없습니다.
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연구실적 유형 논문( ○ )    특허(    )

연구책임자 성명 황호연

논문/특허명 eVTOL PAV 유형별 항속거리 및 항속시간 분석

논문실적정보

□

게재지(저널명) 한국항행학회논문지

SCI 등재 여부 미등재
Impact Factor 및 

인용횟수(SCI)

SCOPUS 등재 여부 인용횟수(SCOPUS)

ISSN
1226-9026 (print)

2288-842X (online)
게재년월 202004

역할(제1, 교신, 참여) 교신저자 참여자수 3명

특허실적정보

□

구분 등록(출원) 국가

등록(출원) 번호 등록(출원)일

등록(출원)자 성명 발명자 성명

요 약 문
자동차 대수의 증가로 인한 지상 교통의 혼잡을 극복하기 위해 많은 회사들이 새로운 방식의 운송 

수단인 미래형 개인항공기(PAV)를 제안하였다. 미래형 개인항공기 중에서도 전기를 동력으로 사용

하고 수직 이착륙이 가능한 전기수직이착륙(eVTOL)항공기가 주목을 받고 있으며 그러한 항공기들의 

형상은 멀티콥터형에서 틸트 덕티드팬까지 다양하다. 본 연구에서는 eVTOL 유형별 장단점 등 특성

을 분석하였다. 틸트날개형, 복합형, 멀티콥터형의 대표적인 eVTOL PAV인 바하나, 오로라, 볼로콥

터에 대해 구성성분 합계 방식을 사용하여 유해항력을 구하였으며, 항공기 설계 및 공력 해석 프로

그램인 OpenVSP와 XFLR5 프로그램을 사용하여 표면적과 유도항력을 구하였다. eVTOL PAV에 사

용되는 배터리는 테슬라 2170 배터리로 가정하고 항속거리를 계산하였다. 또한 각 eVTOL에 대해 

이착륙 및 순항을 포함한 임무형상별로 에너지소모 및 최대 비행시간을 계산하여 비교하였다.

연구 목표 및 연구내용과의 연관성 기대성과 및 파급 효과

전기동력 수직이착륙기(eVTOL)의 유형에 따른 항

속거리 및 항속시간을 분석함. 비행체 항력에 따

른 비행에 따른 배터리 소모량을 분석하여 항속

거리를 계산하는 측면에서 본 연구와 연관성이 

있음

비행에 따른 전기 비행체의 에너지 소모, 항속거

리 계산 알고리즘은 최근 항공분야에서 가장 각

광을 받고 있는 UAM에 사용될 eVTOL 설계에 

활용할 수 있음

국가연구개발 보고서원문 성과물 전담기관인 한국과학기술정보연구원에서 가공·서비스 하는 연구보고서는 동의 없이 상업적 및 기타 영리목적으로 사용할 수 없습니다.
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연구실적 유형 논문( ○ )    특허(    )

연구책임자 성명 황호연

논문/특허명
다양한 eVTOL 유형별 호버 효율, 회전판 하중 및 필요 배터리 비에너

지 분석

논문실적정보

□

게재지(저널명) 한국항행학회논문지

SCI 등재 여부 미등재
Impact Factor 및 

인용횟수(SCI)

SCOPUS 등재 여부 인용횟수(SCOPUS)

ISSN
1226-9026 (print)

2288-842X (online)
게재년월 202106

역할(제1, 교신, 참여) 교신저자 참여자수 3명

특허실적정보

□

구분 등록(출원) 국가

등록(출원) 번호 등록(출원)일

등록(출원)자 성명 발명자 성명

요 약 문
전 세계의 많은 대도시는 도시화에 따른 지상 및 지하 교통망이 포화되고 있다. 또한 지구온난화 방

지를 위한 탄소배출 규제가 더욱 엄격해지고 있으며 이러한 문제의 해결책으로 복잡한 도심에서도 

운행 가능한 eVTOL이 차세대 친환경 교통수단으로 각광받고 있다. 본 연구에서는 eVTOL을 멀티콥

터형, 양력+순항형, 추력편향형으로 분류하여 각 유형별 eVTOL들의 호버 효율과 회전판 하중을 계

산하였으며 공력해석 프로그램인 OpenVSP, Fluent와 JavaProp을 이용하여 각국의 감항당국 및 우

버 사에서 발표한 보고서를 바탕으로 가까운 미래에 실현될 eVTOL의 원활한 운행에 필요한 배터리 

비에너지를 계산하고 분석하였다.

연구 목표 및 연구내용과의 연관성 기대성과 및 파급 효과

전기동력 수직이착륙기(eVTOL)의 유형별(멀티콥

터형, 양력+순항형, 추력편향형) 호버 효율, 회전

판 하중을 계산하고 UAM 운행에 필요한 배터리 

비에너지를 분석함

최근 항공분야에서 가장 각광을 받고 있는 도심

항공교통(UAM)에 사용될 eVTOL 설계에 활용할 

수 있음

국가연구개발 보고서원문 성과물 전담기관인 한국과학기술정보연구원에서 가공·서비스 하는 연구보고서는 동의 없이 상업적 및 기타 영리목적으로 사용할 수 없습니다.
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연구실적 유형 논문( ○ )    특허(    )

연구책임자 성명 황호연

논문/특허명 도심항공 모빌리티(UAM)를 위한 틸트 덕티드 팬 형 eVTOL의 초기 사이징

논문실적정보

□

게재지(저널명) 한국항공운항학회지

SCI 등재 여부 미등재
Impact Factor 및 

인용횟수(SCI)

SCOPUS 등재 여부 인용횟수(SCOPUS)

ISSN
1225-9705 (print)

2466-1791 (online)
게재년월 202109

역할(제1, 교신, 참여) 교신저자 참여자수 4명

특허실적정보

□

구분 등록(출원) 국가

등록(출원) 번호 등록(출원)일

등록(출원)자 성명 발명자 성명

요 약 문
A large amount of time and cost is consumed due to congestions caused by an increasing 

number of cars which results in a lot of emissions. To overcome these problems, a new 

electric vertical takeoff and landing (eVTOL) aircraft is being considered. Since vertical take off 

and landing without a separate runway is realized and electricity is used as a power source, it 

could solve the saturated ground traffic congestions without emissions. In this paper, the initial 

sizing was performed based on the Nexus 6HX of Belltextron which is a tilt-ducted fan type. 

In this study, the electric propulsion system that only uses battery was implemented instead of 

current Nexus 6HX hybrid electric propulsion. Aerodynamic analyses were performed using 

OpenVSP and XFLR5. Power-to-weight ratio, wing loading, estimated weight were calculated 

with these analyses.

연구 목표 및 연구내용과의 연관성 기대성과 및 파급 효과

틸트 덕티드 형태의 전기동력 수직이착륙기

(eVTOL) 비행체의 초기 사이징을 수행한 연구임

최근 항공분야에서 가장 각광을 받고 있는 도심

항공교통(UAM)에 사용될 전형적인 항공기와 다

른 eVTOL 형상의 항공기 초기 사이징에 설계에 

활용할 수 있음

국가연구개발 보고서원문 성과물 전담기관인 한국과학기술정보연구원에서 가공·서비스 하는 연구보고서는 동의 없이 상업적 및 기타 영리목적으로 사용할 수 없습니다.
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