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Abstract - 선진 각국에서는 고효율, 친환경 에너지 공급 및 이용 기
술, 그리고 효율적인 에너지 절약 기술 개발에 관한 연구 개발이 활발히
진행되고 있다. 이러한 연구 중 항공기 분야에서는 전동기로 프로펠러를
회전시키는 전기추진 항공기에 대한 관심과 수요가 증가하고 있다. 소형
항공기 추진용 전동기는 엔진과 함께 소형 항공기의 주 구동원으로서
중요성이 강조되고 있다. 또한 근래에 전동기의 비중이 커짐에 따라 고
출력, 고효율화 되고 있는 추세이다. 본 논문에서는 항공 운항 패턴 중
이륙, 상승, 순항구간에 따라 각각 요구하는 성능을 만족하는 고출력, 고
효율 전동기 개발에 대해 다루었다.

1. 서    론

본 논문에서는 소형항공기에 적용될 수 있는 고출력, 고효율 전동기
설계 및 검증방법에 대해 살펴보고자 한다. 항공기의 경우 항공 상황에
따라 전동기에 요구되는 성능이 변화하기 때문에 전동기 설계 시에 적
절한 부하 포인트 산정이 요구된다. 이에 2인승 소형항공기의 항공 운항
패턴을 가지고 이를 고려한 전동기 설계에 대해 살펴본다.

2. 소형 항공기 추진용 전동기 개발

  2.1 전동기 설계 Process
전동기 자기회로 설계는 그림 1과 같은 설계 Process를 통해 목표로
하는 성능 및 특성을 만족하는 전동기 기초 파라미터 및 제원을 결정하
였다. 유한요소 해석을 통해 전동기 형상 및 사양을 결정하고, 제작된
시제의 시험결과와 비교 분석하여 설계방법의 유효성을 검증하였다.
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<그림 1> 전동기 설계 Process

  2.2 항공운항 패턴을 고려한 전동기 형상 결정
항공기는 이륙, 상승, 순항, 하강 등의 구간에 따라 출력이 달라지기
때문에 전동기에 요구되는 성능도 달라지게 된다. 2인승 소형 항공기를
기준으로 항공 상황에 따른 전동기 요구 성능을 표 1에 나타내었다.
전동기 초기 설계 파라메터 산정시 부하 포인트는 전동기 연속 사용
시간이 많은 순항비행 구간에서 소비전류가 적게 되도록 무부하 역기전
력 크기 및 기초형상을 출력 방정식[1]을 이용하여 결정하였고, 치 및
요크 포화도를 확인하여 최종 형상을 결정하였다.

 <표 1> 항공 상황에 따른 전동기 요구 성능

결정된 전동기 제원과 설계 모델 형상을 표 2와 그림 2에 나타내었다.

  <표 2> 설계 모델 제원

Item Specification

Material 50PN230

Pole/Slot 12/72

Rated Speed (rpm) 2800

Br (T) 1.24

Stack Length (mm) 80

Stator Diameter (mm) 243

Phase Resistance (ohm) 0.0096

<그림 2> 설계 모델 형상

  2.3 전동기 성능 특성 계산
전동기 성능 특성 계산은 손실의 정확한 예측정도에 따라 설계 유효
성에 영향을 미친다. 본 논문에서는 손실 중 철손 산정을 위해 수식 (1)
의 Steinmetz 방정식을 이용하여 계산하였다.[2]

     
 


 


 (1)

는 인가되는 자계의 주파수, 은 자속밀도의 최대치, 는 히스테

리시스 손실 계수, 는 와전류 손실 계수, 는 이상와전류 손실 계수

이다.
기계손 중 베어링 마찰손실은 베어링 제조사에서 제공하는 수식 (2)를
이용하여 계산하였다.[3]

 ×  ×

×××× (2)

는 베어링 손실량, 는 마찰계수, 는 베어링 하중, 는 베어링 내
경, 은 베어링 회전수이다.

항공 운항 패턴을 고려한 고출력 소형 항공기 추진용 전동기 개발

김용태*, 이진규*, 하재평*, 최거승*, 정연환*, 허  윤*

(주) 삼현*

Development of High-Power Electric Motor

for Small Aircraft Propulsion's Considering the Aircraft Flight Pattern

Yong-Tae Kim*, Jin-Gyu Lee*, Jae-Pyeong Ha*, Geo-Seung Choi*, Yeon-Hwan Jung*, Yoon Hur*

SAMHYUN*

Speed (rpm) Torque (Nm) Power (kW)

순항비행 6,156 69.5 44.8

상승비행 3,618 118.3 44.8

이륙비행 2,778 153.3 44.6

2015년도 대한전기학회 하계학술대회 논문집 2015. 7. 15 - 17



- 887 -

0 1500 3000 4500 6000 7500
0

100

200

300

400

500

600

700

800

900

1000

1100

1200

1300

0

10

20

30

40

50

60

70

80

90

100
 Iron loss

M
ec

ha
ni

ca
l l

os
s(W

)

Iro
n 

lo
ss

(W
)

Speed(rpm)

 Mechanical loss

<그림 3> 설계 모델 손실 계산결과
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<그림 4> 설계 모델 성능 곡선

그림 3에 설계 모델의 철손과 베어링 마찰손실의 계산결과를 나타내었
고, 계산된 손실을 고려한 설계 모델의 성능곡선을 그림 4에 나타내었다.

  2.4 시험 검증
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<그림 5> 성능 특성 시험 장비
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<그림 6> 무부하 역기전력 측정결과
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<그림 7> 성능 특성 시험 결과(순항비행 구간)
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<그림 8> 성능 특성 시험 결과(상승비행 구간)
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<그림 9> 성능 특성 시험 결과(이륙비행 구간)

설계 결과를 검증하기 위해 전동기 및 제어기를 제작하여 시험을 진
행하였다. 무부하 역기전력 시험의 경우 사내장비를 이용하여 자체적으
로 측정한 결과 그림 6과 같이 계산값과 측정값의 오차율이 2%로 계산
되었다.
성능 특성 시험은 외부기관에 의뢰하여 진행하였다. 항공기의 순항, 상
승, 이륙비행 3가지 포인트에서 시험을 진행하였고, 그 결과를 그림 7∼
9에 나타내었다. 제작된 전동기는 항공 상황에 따른 요구 성능에 대해
표 3에서 보듯이 2% 오차내에서 성능 특성을 만족하였다.

 <표 3> 항공 상황에 따른 전동기 요구 성능 시험 결과

Speed (rpm) Torque (N·m) Power (kW)

목표값 시험값 목표값 시험값 목표값 시험값

순항비행 6,156 6,190 69.5 69.3 45.1 44.9

상승비행 3,618 3,595 118.3 119.5 44.8 45

이륙비행 2,778 2,786 153.3 154.1 44.6 45

3. 결    론
   

본 논문에서는 소형 항공기용 전동기 설계 및 검증 방법에 대해 다루
어 보았다. 항공운항패턴을 고려하여 전동기 초기 파라미터를 산정과정
과 적절한 손실 산정 과정에 대해 살펴보고, 유한요소 해석을 거쳐 최적
의 전동기 형상을 결정하였다. 시제 제작을 통해 무부하 역기전력 및 성
능시험을 실시하여 설계 프로세서에 대한 검증을 실시하였고, 설계값과
시험값이 2%내의 오차를 가짐을 확인할 수 있었다.
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