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ABSTRACT

Static dischargers should be installed on air vehicle to emit a static electricity during

flight. Especially, If static electricity is not removed by static discharger on the air vehicle,

it makes ionization and corona effect on the edge of antenna and wing. Those

phenomenon bring about performance degradation for radio communication and equipment

operation. In this paper, the conditions such as climate, air vehicle’s speed and frontal area

were analyzed to design static dischargers. As a result, the static dischargers would be

optimally designed for air vehicles and the performance of the static dischargers can verify

according to the functional experiment. Therefore the result of this research will be used to

make static discharger installation design for new air vehicle that have different size and

mission.

초 록

항공기에는 비행 중 공기 중으로부터 축적된 정전기를 방출시키기 위하여 정전기방출

기 를 장착하여야 한다. 특히 정전기 방출기에 의해 방출되지 않으면, 항공기 표면에 이온

화현상이 발생하게 되고, 그에 따라 항공기 외부로 돌출된 안테나 및 날개 끝부분에서 코

로나 현상을 발생시켜 무선통신 및 장비운용에 영향을 미치게 한다. 본 논문에서는 항공

기 정전기 방출기를 장착하기 위하여 항공기 표면적과 속도 그리고 기후조건을 분석하였

다. 또한 그 분석결과를 바탕으로 정전기 방출기 장착설계를 수행할 수 있으며, 장착된 정

전기 방출기의 기능시험을 통하여 효과적으로 장착설계가 되어있음을 확인할 수 있다. 그

리하여 본 연구결과를 바탕으로 추후 다양한 크기와 임무조건을 가지는 항공기의 정전기 

방출기 장착설계를 최적화하여 수행할 수 있다.

Key Words : Static Discharger(정전기 방출기), Electromagnetic Environment Effect(전자

기환경영향, E3), Electromagnetic Interference(전자기환경간섭, EMI), Air

Vehicle(항공기), Electrical Bonding(전기적 접속)
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Ⅰ. 서 론

정전기 축적은 항공기가 다양한 환경 및 날씨

조건에서 임무를 수행하기 시작하면서부터 나타

나기 시작했다[1, 2, 3]. 그리고 축적된 정전기는 

공기 중에 포함된 각 입자의 밀도와 전하량 그리

고 항공기의 속도 및 항공기 외표면 재질에 따라 

발생된다[1, 4, 5]. 항공기가 고속으로 공기중을 

비행하게 되면 공기의 흐름으로 인하여 발생된 

마찰에 의해 공기내부의 전자들이 항공기 표면에 

축적이 된다[6]. 항공기가 공중에서 운항 및 임무

중일 때에는  공기 중에 존재하는 +/-전하들과

의 마찰로 인해서 항공기 외표면에 반대의 전하

가  쌓이게 되며, 항공기 외부에 축적된 정전기

가 방출되지 않으면 항공기 내부 구조물 또는 배

선조립체(Wire Harness)를 통하여 내부 전자장비

에 심각한 손상을 발생시키게 된다.

Figure 1과 같이 양전하(+)를 띈 구름 속을 통

과하게 되면 항공기의 전방 외표면에  음전하를 

띄게 되고 그에 따라 항공기 후방동체부분은 양

전하가 형성되게 되어 정전류가 흐르게 된다. 또

한 전하들이 항공기 표면에 많은 양이 축적이 되

어 전자들이 공기분자들과 이온화 현상이 발생시

켜 항공기 외부 안테나, 날개 끝부분 또는 항공

기 외부로 돌출된 부분에서 코로나 현상을 발생

시키게 된다. 이렇게 발생되어진 코로나 현상은 

무선통신장비의 송수신 주파수 및 장비에 영향을 

미치게 되어 안테나와 같은 통신장비의 작동에도

Fig. 1. Static Charging Process[2]

영향을 주게 되고 항공기 위성통신, 데이터링크 

및 항공기 기동과 관련된 안테나 송수신 장비에

도 손상을 주어 임무가 불가능한 상태가 될 수 

있다[6]. 항공기에는 외부 충전된 정전기의 피해

를 예방하고자 Flap(플랩), Aileron(보조날개),

Rudder(방향키) 및 Elevator(승강타)와 같이 항공

기 외부 돌출부위 또는 Main Wing 및 Tail

Wing의 가장자리 부분에 정전기 방출기를 장착

하며, 정전기 방출기는 정전하를 발생시키는 구

름과 비행속도, 항공기 외표면 면적에 따라 외부

에 장착되는 정전기 방출기의 설계 및 수량도 달

라진다.

또한 항공기 표면에 영향을 미칠 수 있는 조

건 중 가장 주요한 요소 중 하나가 바로 구름의 

종류이며, 항공기의 크기와 타입, 항공기의 순항

속도 그리고 대기 중 입자량과 날씨조건(구름량)

에 따라서 항공기 외부표면에 충전되는 전하량도 

30~4,000까지 차이가 나게 된다[1].

그래서 항공기가 정상적으로 임무를 수행하고 

다양한 외부환경에서 운용을 하기 위해서 항공기

에 충전된 정전기를 효율적으로 방출켜야 한다.

그리고 최적의 항공기 구조설계를 위하여 최적화

된 정전기 방출기 설계가 동시에 필요하다. 또한 

항공기에 장착된 정전기 방출기를 지상에서 시험

할 수 있는 방안을 연구하여 항공기의 지상조건

에서도 효과적으로 정전기 방출기 설계를 시험 

및 검증할 필요성이 있다.

본 연구에서는 항공기의 각 부분별로 산출된 

표면적 그리고 각 조건별 운항속도 및 공기중의 

구름에 따른 정전기 발생조건을 기반으로 항공기

에 축적되는 전류량을 산출하여 정전기 방출기의 

설계 및 장착설계를 수행하였다. 그리고 장착된

Aircraft
Type

Cloud Type

Charging
Current
(Corona
Discharging

Current  )

707 Cirrus 300~500

707 Frontal Snow 3000

Fighter
(Mach 1.2)

Cirrus 500

DC-8 Frontal Snow 4000

Fighter
Ice Frog

(Barely Visible)
30~50

Table 1. Typical precipitation charging
currents measured in flight[1]
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정전기 방출기 장착설계 검증을 위하여 방출기 

시험방법을 제시하였다.

Ⅱ. 본 론

2.1 항공기 정전기방출 기준분석

운항중 항공기에 축적되는 전체충전전류는 전

자기환경영향(E3:Electromagnetic Environmental

Effect)에 대한 규격인 미 군사 표준서

MIL-STD-464에 표기된 Precipitation Static

(P-Static) 요구조건 가이드[7]를 만족하도록 수식

1에 의거하여 정전기 전하량에 대하여 계산을 수

행하였다. 정전기는 항공기의 외표면 마찰에 의

해 충전되며, 충전된 정전기는 특별한 경로를 설

정해주지 않게 되면 외부로 방출될 수 없는 조건

이 된다. 이 조건에서는 운항중인 비행체에 정전

하가 축적된 항공기 외부 도체와 공기 사이에 전

위차를 발생시킨다[7].

(1)식에서 항공기 전체 정전류 충전전류는 전

류밀도와 항공기 전면 표면넓이에 비례하고 항공

기 운항속도의 1/600배로 관계되며 항공기 정전

기방출기 설계의 기본적인 설계요구조건이 된다.

단, 항공기 속도가 초음속(1,200km/h) 이상일 때 

외부 충격파에 의해 얼음결정이 녹을 경우에는 

충전율이 감소할 수 있으며 이러한 경우에는 항

공기 속도에 비례하여 정전기 충전율이 증가하지 

않을 수 있다.

  ×× (1)

    항공기 전체 정전기 충전전류


   전류밀도

 
   항공기 전면 표면넓이

  항공기 운항속도

또한 MIL-STD-464[7]에서는 Table 2와 같이 

구름과 기상상태에 따라서 전류밀도가 다르게 표

기되며, 맑은 날씨상태에서 나타나는 권운

Condition Current Density

Cirrus 50~100 

Strato-Cumulus 100~200 

Snow 300 

Table 2. Current Density of Weather
Condition[3]

(Cirrus)일 경우에는 50~100
, 층적운

(Strato-cumulus)은 구름의 형태(고층운, 난층운 

등)에 따라 100~200
, 그리고 먹구름 형태

인 눈구름(Snow)일 때에는 300이 된다.

따라서 본 논문에서는 가장 기상조건이 최악인 

Snow를 기준으로 하여 단위면적(㎡)당 300의 

전류밀도로 하여 반영하였다.

2.2 항공기 외부 면적 산출

항공기의 면적은 항공기를 각 섹션별로 표면

적을 계산하여야 하며. 부위별 및 임무조건에 

맞는 표면의 면적을 항공기 구조별로 계산하여야 

한다. 특히 항공기 단면적을 외부공기와 접촉되

는 부분은 나뉘어서 계산을 수행하고 동체, 날개,

추진구동(프로펠러) 및 착륙장치로 각각 구분하

여 면적을 분석한다. 특히 항공기의 착륙시에는 

순항조건과 다르게 착륙장치(Main/Nose Landing

Gear)가 동작하여 항공기 외부 아래로 노출되기 

때문에 외부에 대한 접촉 면적으로 추가하여 반

영하여야 한다. 순항과 착륙상황에 대해서 구분

하여 해당되는 면적을 분석하였으며, 동체, 좌/

우측 날개, 프로펠러는 두 상황에 동일하게 적용

되었으나, 순항시에는 착륙장치가 활성화되지 않

는 상태이므로 순항조건에서의 표면적에서는 제

외하였다. 그리고 착륙상태에서는 항공기가 착륙

하기 위해서, 착륙장치(Landing Gear)가 구동되

면서 착륙상태의 전면 표면적에 해당하도록 계산

을 수행한다.

순항(Cruise)조건에서는 착륙장치가 구동되지 

않은 상태로 임무를 수행하므로 착륙장치의  면

적을 제외한 전 면적인 
의 외부표면을 

적용하였고, 착륙계통을 구동하는 Landing 시점

에는 항공기에서 착륙장치가 외부로 노출이 추가

적으로 되므로   
의 외부표면을 적용한

다.

Section Area Cruise Landing

Fuselage O O O

Wing O O O

Propeller O O O

Landing
Gear O X O

Total 
   



Table 3. Air Vehicle Surface Area
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Section Knots

Cruse Speed 

Landing Speed   

Table 4. Air Vehicle Speed

2.3 항공기 충전전류 계산

2.1절 (1)식에서 전류밀도와 항공기 전면 표면

넓이를 계산하여 항공기가 순항중일 때와 항공기

가 지상에 착륙할 때의 조건으로 계산을 수행한

다. 특히 본 충전전류 산출식 (1)식에 적용되는 

항공기 속도(V)는 노트(knots)단위를 사용하였으

며 항공기 속도는 계산식에 의거하여 Table 4와 

같이 운항(순항)시에는를 적용하고 착륙

시에는   를 적용한다.

(1)식에서 표기된 수식   ××

에 의거하여 항공기가 순항 및 착륙조건에서의 

충전되는 정전기 전류량을 아래와 같이 계산할 

수 있다. 항공기가 순항(Cruise)조건에서는 아래

의 수식과 같이 충전 전류를 계산할 수 있으며,

  × × 



 ×


위 결과에서처럼 순항중일 때는 의 정전

기가 항공기 표면에 충전되며, 항공기가 이/착륙

(Takeoff/Landing) 조건에서는 충전 전류는 

  ×   ×   



   ×  


즉  이 된다.

위 계산에서 보듯이 항공기는 외부 표면적과 

속도 및 기상조건에 따라 다르게 정전기가 충전

되며, 각 항공기의 조건 및 임무고도와 날씨에 

따라 차등적으로 계산하여 도출할 수 있으나 앞

에서 언급한 것처럼 현재 날씨 조건들 중에서 가

장 좋지 않는  Snow조건으로 (300 ) 반영하였

다.

2.4 항공기 정전기 방출기 수량산출

항공기 외부 정전기 방출에 대한 산출계산은 

미 군사표준 MIL-STD-9129에서 제시한 산출 방

식을 따르며, 규정에 맞는 수량과 규격을 (2)식을 

이용하여 산출하였다[4].

   (2)

  필요정전기 방출장치 개수(수량)

    정전기 방출량

항공기에서 방출되는 정전기 방출 최소 요구

사항을 100 [4]로 규정하고 있으므로 (2)식의 

조건에서 정전기 방출량   을 100으로 

적용하여 식을 계산한다. 정전기 방출기는 (2)식

에 따라 운항조건과 착륙조건으로 구분하여 계산

을 수행하면 순항조건에서의 결과를 도출할 수 

있게 된다.

순항(Cruise) 조건에서는 

  

 ×
 이며,

순항중 축적된 정전하를 방출 시킬 수 있는 개수

의 정전기 방출기가 항공기에 장착되어야만 항공

기가 순항 중에 충전된 정전기를 외부로 방출할 

수 있으나, 착륙(Landing)조건에서는 

    

   ×  


이며, 축적된 정전하를 방출 시킬 수 있는 개수

의 정전기 방출기가 항공기에 장착되어야만 항공

기가 착륙시 정전기에 의한 손상 없이 무사히 활

주로에 착륙을 할 수 있다.

2.5 항공기 정전기 방출기 장착설계

정전기 방출기는 2.3과 2.4에서 설계한 기준을 

근거로 하여 항공기에 정전기가 가장 효율적으로 

방출될 수 있는 위치, 즉 외부로 돌출되어 있으

며 통신 및 임무에 방해가 되지 않는 부위인 날

개 가장자리 부분에 장착하여 충전된 정전기를 

외부로 방출한다. 정전기 방출기 선정 및 장착요

구조건은 미군사 규격인 정전기 방출기의 일반적 

사양을 기술한 MIL-D-9129D[8]의 설계요구사항

을 준용하여 설계하였다. 특히 전파 노이즈 감쇄

는 본 항공기와 같이 날개 끝에 장착되는 형태인 

경우에는 최소  이상의 노이즈 감쇄를 가

져야 하므로 동등이상의 기준으로 정전기 방출기

Fig. 2. Static Discharger Design
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를 선정하였다[8]. Fig. 2와 같이 항공기 장착되

는 정전기 방출기는 Base와 Tip으로 구성되어있

으며, Tailing edge부분에는 6~200MΩ기준 그리

고 Tip mounted 부분은 6~120MΩ의 요구사항

에 적합한 제품을 선정하였다[8].

2.4에서 산출된 는 해당면적와 해당속도
값을 적용시켜 정전기 방출기 개수를 도출하였으

며, 두  ,   데이터를 비교하여 

정전기 방출기 장착수량 최적화를 수행한다.

그리고 나서 항공기에 적용한 정전기 방출기

는 중량감소와 더불어 신호감쇄 및 충분한 정전

기를 방출할 수 있도록 장착하여야 하며, 항공기 

임무시 항공전자장비의 손상 또는 망실을 방지하

기 위해서 정전기 방출기를 비행체 날개부분에 

총 1수량을   ,   결과값 중 큰 

수량으로 정전기 방출기를 장착하여야 한다.

또한 정전기 방출기는 Fig. 2에서 나타나듯이 

정전기 방출기 Tip을 장착할 수 있는 Base를 항

공기 외부 Mesh 또는 구조물에 장착하여 항공기 

표면에 축적된 전하가 방출되기 쉬운 구조로 장

착하여야 하며 정전기 방출기 장착 요구도[9]에 

따라 정전기 방출기간의 간격을 30cm 이상으로 

하여 항공기에 장착하여야 한다. 또한 추가적으

로 정전기 방출기를 추가설계 해야 할 경우에는 

세 번째 방출기부터는 각 방출기간의 이격거리를 

60cm의 간격을 두고 장착 설계를 수행해야 한다

[9]. 또한  전기적 접속(Electrical bonding)의 요

구조건에 따라 장착된 정전기 방출기와 항공기 

결합부위간의 최대저항은 0.2Ω, 방출기의 끝단과 

장착부 간에는 0.5Ω을 초과하지 않도록 장착하

였다. 이러한 정전기 방출기(Static Discharger)

장착설계에 대해서 항공기에 축전된 정전기를 방

출할 수 있도록 항공기 날개 끝에 정전기 방출기

를 계산에 의해 산출된 개수만큼 설계하여 Fig.

3 또는 Fig. 4와 같은 형상으로 항공기 외부 날

개표면(Copper Mesh 또는 접합부)에 장착을 수

Fig. 3. Static Discharger Design[10]

Fig. 4. Static Discharger Design[11]

행할 수 있으며, 항공기 날개 형상 및 재질에 따

라 장착 방법 및 형상은 다르게 할 수 있다.

Ⅲ. 정전기 방출기 시험 및 검증방법

2장에서 항공기에 장착된 정전기 방출기에 대

한 시험은 Electromagnetic Environment Effects

Requirements for System : MIL-STD-464 5.8.2

P-Static 요구조건에 부합하도록 시험을 수행하여

야 한다[7]. 하지만 정전기 방출기 설계검증을 위

하여 수행된 시험은 항공기가 순항조건일 때 이

루어져야 하나, 시험조건에서는 항공기를 순항시

킬 수 있는 조건을 모사할 수가 없어 방출기의 

Collector Dish에 역으로 전하를 유입시켜 항공

기 내부 접지(Ground)를 통한 정전기 방출을 시

험을 수행하였다.

본 시험은 항공기 내부로 Collector Dish를 활

용하여 충전전하를 유입시키는 시험이다. 정상적

인 시험의 경우에는 항공기 내부 접지선을 통하

여 외부로 방출된다. 하지만 정전기 방출기 설계

가 제대로 이루어지지 않으면 정전기 방출기에 

유입된 정전하가 노이즈를 발생시켜 VHF 무전

기로 확인이 가능하다. 정전기 방출기 시험은 

Collector Dish로 100μA를 항공기 정전기 방출기 

쪽으로 방류하고, 방전에 대한 확인을 VHF 무전

기를 활용하여 무선간섭 현상발생 유/무에 대해

Test Condition VHF Radio

Power 40KV -

Probe Collector dish -

Position 2~3inch Distance -

Frequency - 110MHz

Receive Mode - OFF

Table 5. Static Discharger Test Condition
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서 시험을 수행할 수 있다. Table 5에서 나타나

듯이 장비의 시험조건은 40KV이고 정전기 방출

기와 시험기간의 이격거리는 5~7.6cm(2~3inch)이

며 시험 Probe는 Fig. 3에서 나타내듯이 정전기 

방출기 검증 시험에 사용된 Collector dich 형식

으로 시험 장비를 구성하였다.

본 정전기 방출기 시험에 활용된 시험장비는 

Fig. 5의 Dayton-granger(760035)이며, 시험 장비

를 활용하여 전원을 생성하게 되며, 휴대용 VHF

수신기는 Fig. 6의 ICOM사의 IC-A24를 적용하

며 정전기 방출기 시험 수행에 활용한다.

위 정전기 방출기 시험은 항공기 각 날개부분

에 장착 설계된 Static Discharger에 Collector

Dish를 사용하여 시험을 수행하였으며 Table 6과 

같이 결과를 정리하여 나타낼 수 있다.

정전기 방출시험에 대한 결과를 통하여 항공

기에 장착 설계된 정전기 방출기는 시험수행 결

과(Table 6)를 도출하여 외부 정전기 방출기 설

계가 항공기 운용조건에 부합하는지에 대한 설계

검증을 수행할 수 있다.

Fig. 5. Test Equipment(Generator)

Fig. 6. VHF Transceiver

Position
Discharge
Amp.

Result

FWD Wing (1) over 100μA
Radio

Interference X

FWD Wing (2) over 100μA
Radio

Interference X

FWD Wing (3) over 100μA
Radio

Interference X

FWD Wing (4) over 100μA
Radio

Interference X

AFT Wing (5) over 100μA
Radio

Interference X

AFT Wing (6) over 100μA
Radio

Interference X

Table 6. Test Result

Ⅳ. 결 론

본 논문에서는 항공기 외표면 정전기 방출에 

관한 연구를 수행하여 장착설계 및 시험에 관한 

방법을 도출하였다. 특히 항공기를 임무조건과 

착륙조건으로 나누어서 각 전면 표면넓이에 대해

서 계산하여 축적되는 정전기를 산출하였다. 순

항조건에서는 착륙장치 구동하지 않으므로 


의 전면 표면적 넓이를 적용하였고, 착

륙시에는 착륙시점에 착륙장치가 외부에 노출되

므로   
의 외부표면을 적용하여 정전기 

방출기 수량을 산출하였다. 그리고 항공기의 정

전기 방출기는 각 날개끝 부분에 장착하여, 항공

기에 축적된 전하가 외부로 방출될 수 있는 개수

만큼 장착될 수 있도록 방법을 제시하였다. 정전

기 축적효과와 유체와 공기의 흐름 및 다른 경로

를 통해 발생되는 정전기의 발생을 방지하고 축

적된 정전기를 항공기 외부로 방출시킴으로써 항

공기 내부의 연료의 발화 및 엔진점화장치의 손

상, 전기적 충격에 의한 내/외부 전자장비의 손/

망실 및 기능저하를 방지할 수 있다.

또한 향후 추가적으로 설계 및 수행할 계획인 

항공기의 외표면적 크기와 임무조건 또 항공기의 

이착륙 형태에 따라 차등적으로 표면적을 계산할 

수 있으며, 그에 따라 각 항공기 임무 및 표면적

에 맞는 최적화된 정전기 방출기 수량 및 방출용

량을 산출할 수 있을 것으로 판단된다.
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