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1. 서 론

  최근 유인항공기부터 무인항공기, 민항기부터 군사

목적의 항공기는 기존보다 더 많은 항공전자장비와 더

불어 각 임무에 맞는 장비를 장착함으로써 많은 전력

과 높은 전류를 요구하고 있는 추세이다[1]. 이렇게 변

화하고 있는 주요 요인으로는 유압 방식의 구동을 전

* Corresponding author, E-mail: hcwoo@add.re.kr
Copyright ⓒ The Korea Institute of Military Science and Technology

기방식의 구동으로의 변경 그리고 레이더, 적외선 전

자광학카메라, 특히 항공기 부분에서 항공전자시스템 

개발됨에 따라 다양한 전자장비들이 항공기에 탑재되

어 항공기 비행과 임무에 관련된 비행안전과 정찰, 감

시와 같은 항공임무를 수행함에 따라 항공기 전원설

계 및 분석의 중요성이 강조되고 있다[2~7].

  항공기 전원설계의 발전추세에 따라 개발대상 항공

기의 전기시스템 설계를 위하여 개발초기단계부터 정

확한 전원분석 및 그 전원을 시험할 수 있는 시험장

치가 필요하며 이러한 무인항공기 내부 발전전원에 
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ABSTRACT

  In this paper, we have proposed a design and verification methods of electrical system and power loads for 

unmaned aeriel vehicles(UAVs) through electrical load analysis. In order to meet a UAV system requirement and 

electrical system specifications, we have designed an electrical power system for efficient power supply and 

distribution and have theoretically analyzed the power loads according to the power consumption and power bus 

design of UAV. Using electrical system rig, the designed electrical power system has been experimentally verified. 

Also, we have performed several flight tests to verify the UAV electrical system and power loads. It is concluded 

that the proposed design and verification method of electrical system for UAV system.
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의해 공급되는 전원시스템에 대한 전원검증을 위하여 

전원리그 구성은 전기시스템을 검증할 수 있도록 Fig. 

1과 같이 구성하였다[8]. Fig. 1은 무인항공기 전기시스

템 시험용 전원리그이며 항공기 발전기(AC와 DC발전

기)를 항공기 엔진과 동일하게 구동시킬 수 있도록 

각 발전기에 구동모터인 Drive Motor를 구성하였고, 

비행체 장비의 AC와 DC 전원부하를 조절할 수 있는 

Power Load를 각각의 AC와 DC부하장치로 구성하였

다. 그리고 무인항공기 전원시스템의 발전기와 전원변

환기(Transformer Rectifier Unit, TRU) 전압/전류 센서

와 동일하게 각 전원에 대한 센서를 구성하였으며, 비

상임무용 배터리와 항공기 전원에 대한 모니터링을 위

하여 전원모니터링장치(Power Monitoring Unit, PMU)

간 연동설계도 함께 구성하였다. 또한 데이터획득장치

를(Data Aquisition System, DAS) 구성하여 각 수집된 

전원부하데이터를 실시간으로 확인할 수 있다.

Fig. 1. Electrical system rig[8]

  위 무인항공기 전기시스템 전원리그[8] 및 무인항공기 

전원시스템 구성[9]을 바탕으로 본 논문에서는 무인항

공기의 전원공급 및 전원분배에 대한 전기시스템을 설

계하였으며, 비행체 탑재장비의 전원 부하분석을 각 탑

재장비의 임무 중요도(Primary, Essential, Non-Essential)

와 운용 시나리오를 비행시험 준비단계인 엔진시동부

터 착륙단계까지 총 5단계로 구분하여 무인항공기 전

원 부하분석을 수행하였다. 그리고 전원리그를 활용하

여 항공기 전원설계 검증 및 비행시험을 통하여 전원

부하분석에 대한 검증시험을 수행하였다.

2. 본 론

2.1 항공기 전원 적용기준 분석

  일반적으로 유인/무인을 포함한 모든 항공기에 사용

하고 있는 전원은 MIL-STD-704F의 기준에 의거 

28VDC, 115VAC의 전원과 270VDC를 기준으로 탑재된 

장비에 전원을 공급한다[10~13].

  DC전원인 28VDC의 안정전압은 22.0~29.0 V이며 리

플 전압은 1.5 V 이내로 하여야 한다. 전압 인가시 장

비는 다음 Fig. 2의 전압특성곡선을 만족하도록 설계하

여야 한다.

  Fig. 2. Envelope of normal voltage transients for 

28VDC[13]

  AC전원은 세 가지 종류이며, MIL-STD-704F에서는 

115 V 기준 3상 400 Hz, 3상 360~800Hz 및 60 Hz로 

정의하고 있다. 115VAC 3상 400 Hz를 기준으로 탑재

장비에 공급되는 안정적인 전압은 108~118 V, 상간전

압은 200VAC이며, 전압 인가시 해당되는 장비는 다

음 Fig. 3의 전압특성곡선을 만족하도록 설계하여야 

한다.

  270VDC는 본 무인항공기 전원설계에 사용하지는 

않지만 일반 항공기에 사용할 수 있으며, 안정전압은 

250~280 V이고, 전압 인가시 해당되는 장비는 다음 

Fig. 4의 전압특성곡선을 만족하도록 설계하여야 한다.
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   Fig. 3. Envelope of normal voltage transients for 

115VAC[13]

   Fig. 4. Envelope of normal voltage transients for 

270VDC[13]

2.2 무인항공기 전기시스템 설계

  Fig. 5와 같이 복수 발전기의 전원을 보유하고 있

는 무인항공기는 항공기 엔진과 연동하여 28VDC를 

공급하는 DC발전기, 항공기 프로펠러와 연계되어 장

착되어 115VAC 3Φ 전력을 출력하는 CFCS(Constant 

Frequency and Constant Speed)방식의 AC발전기를 사

용하며, 엔진 Frame Out 또는 DC발전기/AC발전기 

동시고장 상태가 발생하여 항공기의 임무불능시 안

전지대로 이동하기 위하여 비행필수장비에 전원을 공

급할 수 있는 비상용 배터리로 전원구성이 되어 있다. 

115VAC전원은 발전기가 일정 RPM이상 구동하게 되

면 전원을 출력하게 되며 115VAC전원을 사용하는 장

비를 제외한 모든 탑재장비에는 전원변환장치인 TRU 

(Transformer Rectifier Unit)를 이용하여 115VAC전원을 

28VDC로 변환시킨 후 항공기 임무장비로 전원을 공

급한다. 그리고 TRU에 의해 변환된 28VDC 전원은 전

원 BusBAR에 공급되게 되고 임무별 및 운용별 분류

된 BusBAR에 의해 각 탑재장비로 전원을 공급한다. 

그리고 PMU(Power Monitoring Unit)에 의해 각 측정된 

데이터는 비행조종컴퓨터(FLCC)와 임무컴퓨터(IMC)로 

전송하게 된다.

Fig. 5. Power distribution block diagram

  그리고 DC발전기에 의해 생성된 28VDC 전원은 일

부 임무용 장비를 제외하고 TRU에 의해 공급되어 지

는 모든 장비에 전원을 동시적으로 공급하게 되며, 동

시 전원공급을 통하여 항공기가 임무중 발전기 단일고

장(Single Failure)시 발생되는 탑재장비의 전원동작 불

능현상을 예방할 수 있도록 설계하였다.
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  또한 항공기 임무중 엔진고장으로 인해 AC 발전기 

및 DC 발전기가 동작하지 않는 상황을 대비하여 

25.6VDC의 전원을 출력할 수 있도록 비상용 배터리가 

설계되어 있으며, 그 비상용 배터리로 항공기 비행필

수장비에 전원을 공급할 수 있으며, 비상 상황시 배터

리를 효율적으로 사용하기 위하여 항상 배터리가 방

전되지 않도록 발전기 전원을 이용하여 배터리 방전이 

생기지 않도록 유지충전을 수행한다.

2.3 무인항공기 전력소모량 및 전원부하 분석

  비행체 탑재장비의 전원 부하분석은 Primary, Essential 

그리고 Non-Essential로 구분하여 분석을 수행하였으며, 

MIL-E-7016F “Electric Load and Power Source Capacity”

를 참조하여 항공기 운용에 맞게 탑재장비의 구동전

류 구분은 5초 기준으로 최대와 기본으로 분석하였다
[14]. Table 1에서 확인할 수 있듯이 각 장비의 구동전

류가 5초를 초과하게 되면 장비의 상시전류로 판단하

여 기본전류로 설정하고, 5초 이내면 최대전류로 분석

하였다.

Table 1. Load baseline

Amp
Running time

Remark
under 5sec over 5sec

Activation Max Amp. Normal Amp Normal 
Amp over 
5 seconds

Stand
by

Normal Amp Normal Amp

  탑재장비 부하분석은 Table 2와 같이 장비별로 최대 

전류값과 기본 전류값으로 나눠서 Table 3의 기준에 

근거하여 분석하며 각 Fig. 6과 같이 BusBAR별로 구

분하여 분석을 수행한다.

Table 2. Load analysis(Sample)

Equip. Max Amp Normal Amp BusBAR

EGI 1.5 A 1.4 A Primary

ADS 1.1 A 1.1 A Primary

FLAP 15.0 A 5.7 A Essential

Pump 15.0 A 12.3 A Essential

Heater 17.0 A 7.0 A Non-Ess.

Fig. 6. Power bus architecture

Table 3. Classification standard of LRU

BusBAR Classificatory criterion

Primary Flight Critical Equipment

Essential Safety Critical Equipment

Non-Essential
Mission and Sub Equipment 
not for Flight/Safety Critical

Table 4. Power load of bus bar

BusBAR Load (W)

Primary 2,764

Essential 5,657

Non-Essential(DC) 828

Non-Essential(AC) 7,497

  항공기에서 소모하는 전원은 기본적으로 28VDC와 

115VAC로 구분하여 계산하여야 하며 Primary, Essential

은 28VDC이며 Non-Essential은 AC/DC를 구분하여 전

력분석을 수행한다. Table 2에 기술된 탑재장비의 소모

전력(W)과 Fig. 6. Power Bus Architecture에 기술된 각 

Bus에 연결된 장비들을 기준으로 소모 전력을 분석하

였으며 Primary 장비의 총 소모전류는 총 98.71 A 즉 

2,764 W로 부하분석이 된다. Essential 및 Non-Essential 

부하도 동일한 방법으로 탑재장비의 부하를 분석 하
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여 Table 4의 버스별 전원부하데이터로 정리된다. 그

리고 Table 4에서 계산된 부하데이터를 활용하여 전체 

부하를 산출한다.

  무인항공기 운용조건에서 전원부하분석에 필요한 단

계는 아래 Fig. 7과 같이 5단계이며 그에 따라 전력분

석을 수행하였다. 지상전원공급기(Ground Power Unit, 

GPU)를 이용하여 비행체에 전원공급 및 엔진시동을 

수행하여 항공기 점검을 수행하는 “엔진시동/점검”, 엔

진시동 후 엔진을 이용하여 비행체 이동 및 이륙준비

를 수행하는 “이륙대기”, 활주로에서 비행체를 이륙시

키고 임무수행 전까지의 “이륙”, 비행체의 임무수행을 

위한 단계를 “임무” 그리고 항공기를 착륙시키는 “착

륙”단계로 구분하여 부하를 분석한다.

Fig. 7. Mission mode of UAV

  아래 Table 5는 각 임무모드별 구동되는 전원소스의 

상태를 표기한 것으로 항공기가 정상적으로 운용 시

에는 AC발전기와 DC발전기가 상태에 따라 구동되며, 

엔진 시동 후에는 DC발전기는 엔진구동축에 물리적

으로 연동되어 상시적으로 활성화되어 있지만, AC발

전기는 발전기가 구동되는 프로펠러 1,700 RPM으로 

올라가는 이륙 및 임무단계에서만 AC발전기가 활성

화되어 전원을 공급하게 된다. 그리고 엔진 고장시에

는 AC 및 DC발전기가 구동되지 않으며 그에 따라 비

상상황시 전원을 공급하는 배터리가 활성화되게 된다.

Table 5. Power source of mission mode

Mode AC Gen. DC Gen. Battery

Eng. Run up O O -

Standby X O -

Takeoff O O -

Mission O O -

Landing X O -

Engine Fail X X O

  항공기 엔진시동부터 고장시까지의 운용모드중 임

무시에 가장 전원이 많이 소모되므로 모든 장비가 운

용되는 임무시의 전력을 대표적으로 하여 아래와 같

이 예측되는 전원부하량을 계산하였다.

  Primary 장비는 총 2,764 W의 전력을 소모하므로 

28VDC기준으로 약 98.7 A의 전력을 소모하게 된다.


Pr




  (1)

  Essential 장비는 총 5,676 W의 전력을 소모하므로 

28VDC기준으로 약 202 A의 전력을 소모하게 된다.







  (2)

  Non Essential 장비는 AC전원이 7,497 W, DC전원이 

828 W의 전력을 소모하므로 115VAC, 28VDC기준으

로 약 94.6 A의 전력을 소모하게 된다.

  





  (3)

  위에서 계산된 DC부하량은 Primary 부하량 2,765 W

와 Essential 부하량 5,657 W, Non Essential(DC) 부하

량 828 W를 합산한 총 9,249 W이며 AC부하량은 Non 

Essential AC 총 7,497 W이다. 임무시 총 소모되는 전

력계산은 전원시스템에 적용된 전원변환장치(TRU)의 

공칭 Efficiency는 80 %와 TRU의 고유 Power Factor인 

0.9를 적용하여 아래와 같이 계산을 수행하면

× 


   (4)

  총 20,342 W의 전력을 임무 수행시 항공기 탑재장

비에서 최대전력으로 소모하게 된다.

  Table 6에서는 실제항공기 전원부하분석을 통하여 

획득된 부하량을 AC/DC전원계산을 통하여 나타낼 수 

있으며 앞에서 계산된 방식에 따라 Table 7과 같이 

Total Power로 도출할 수 있게 된다. Table 7은 전원 

검증시험과 비행시험을 수행하기 전 기본 전력데이터

로 활용할 수 있으며 추후 시험결과에 따라 비교/검토 

자료로 적용할 수 있게 되며 부하분석 및 실제 도출

된 데이터를 근거로 실부하량에 반영하게 된다.
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Table 6. AC/DC power of operation mode

Mode
AC Power

(VA)

DC Power

(W)

Eng. Run up 1,127 8,679

Standby 0 7,633

Takeoff 0 7,351

Mission 7,497 9,249

Landing 0 6,327

Engine Fail 0 2,374

Table 7. Air vehicle total power(AC)

Mode
Total Power

(VA,W)

Eng. Run up 13,181 VA

Standby 7,633 W

Takeoff 10,209 VA

Mission 20,342 VA

Landing 6,327 W

Engine Fail 2,374 W

2.4 무인항공기 전기시스템 검증

2.4.1 전원리그를 활용한 전원검증

  위 2.3에서 계산된 항공기 전력소모량을 기반으로 

실제 부하량에 따른 전원 모의시험을 수행하였으며, 

모의시험장치에 대한 설계 및 구성은 서론에서 제시

된 무인항공기 전원시스템 모의시험장치를 토대로 구

성하였다[8]. AC발전기에 대한 발전기 자체 출력시험

을 수행하였으며 Fig. 8과 같이 전원검증을 위해 시험

형상을 구현하고 0 kW의 부하부터 40 kW의 부하까

지 단계적으로 부하를 상승시키면서 기준전압대비 감

소전압을 측정하였으며 각 부하별 출력되는 전압과 

주파수가 2.1에서 확인한 기준 값(108~118VAC, 400 

Hz)에 만족되는 지를 확인하였다. AC발전기는 40 kW

부하상태에서도 초기전압대비 2.2VAC감소되었으며 

초기 10 kW까지는 부하에 따른 전압강하현상은 없음

을 Table 8의 데이터로 확인할 수 있다.

Fig. 8. AC generator test set

Table 8. AaC generator test result

Load

[kW]
[V, Hz]

Voltage Data

R-N S-N T-N

0
Voltage 117.1 117.1 117.0

Frequency 400

5
Voltage 117.1 117.1 117.0

Frequency 400

10
Voltage 117 117 116.9

Frequency 400

20
Voltage 116.2 116.2 116.1

Frequency 400

30
Voltage 115.6 115.6 115.4

Frequency 400

40
Voltage 114.9 114.9 114.8

Frequency 400

  또한 DC발전기에 대한 발전기 자체 출력시험을 수

행하였으며 Fig. 9와 같이 전원검증을 위해 시험형상을 

구현하고 0 kW의 부하부터 9 kW의 부하까지 단계적

으로 부하를 상승시키면서 기준전압대비 감소전압을 

측정하였으며 각 부하별 출력되는 전압이 2.1에서 확

인한 기준 값(22~29VDC)에 만족되는 지를 확인하였

다. DC발전기는 9 kW 부하상태에서도 초기전압대비 

1.3VDC감소되었으며 부하에 따른 전압강하는 Table 9

의 전압 데이터로 확인할 수 있다.
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Fig. 9. DC generator test set

Table 9. DC generator test result

DC Load[kW] Vol. [Vdc] Amp. [A]

0 28.44 0.3

1 28.26 36.6

3 27.93 105.2

6 27.5 201.6

9 27.14 289.7

  그리고 엔진 미구동시 배터리의 전력 Primary장비에 

전원을 공급해야 하므로 Fig. 10과 같이 전원검증을 

위해 배터리 시험형상을 구현하고 90 Ah급의 Li-Ion배

터리의 운용시간 계산은 기본 전압 25.6 V 기준의 기

준 배터리 효율(80 %)을 곱하여 아래와 같이 계산을 

수행하며 Fig. 11과 같이 배터리 운용시험결과를 확인

할 수 있다.

배터리운용시간  소모량

배터리용량
× 효율




× 

  ≈min

 (5)

  위 계산식 (5)에 따라 약 46분 정도 AC 및 DC 발

전기 동시 고장시 비상용 배터리를 사용하여 항공기

를 비상운용을 수행할 수 있으며, 위 분석된 AC/DC 

발전기 및 배터리의 성능검증을 통하여 실제 무인항

공기에 적용하여 비행시험을 수행을 통한 전원부하 

검증시험을 수행할 수 있다.

Fig. 10. Li-Ion battery test set

Fig. 11. Li-Ion battery discharging result

2.4.2 비행시험을 통한 전원검증

  위 주어진 임무조건과 전원부하분석 데이터를 바탕

으로 무인항공기의 비행시험을 수행하였으며, 비행시

험으로 획득된 전원부하를 아래와 같이 나타낼 수 있

다. Fig. 12에서 확인할 수 있듯이 엔진시동 및 점검, 

이륙대기, 이륙, 임무 및 착륙단계에서 정상적으로 

AC발전기는 114~117VAC범위 내에서 정상적으로 출

력이 되었으며, DC발전기도 28.0~28.6VDC로 정상적인 

항공기 기준전압을 출력하고 있음을 확인하였다. 또한 

항공기 비행시험 중에 획득한 총 전력은 Fig. 13과 같

이 총 임무시간동안의 데이터로 분석할 수 있으며, 분

석된 데이터는 Table 10의 Actual Power(비행시험 데

이터)로 나타내며 각 발전기 최대용량 및 임무단계별

로 총 예측 부하량에 대한 만족여부를 확인한다.

  또한 아래의 Table 11에서 확인할 수 있듯이 무인항

공기 전기시스템 설계에 적용된 AC/DC발전기의 설계

요구조건 대비 AC발전기는 약 33 %를 활용하며, DC
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발전기는 약 80 %의 사용하므로 AC 및 DC발전기 전

원설계의 요구조건이 만족함을 확인하였다.

Fig. 12. AC/DC generator voltage data

Fig. 13. AC/DC generator total load data

Table 10. Air vehicle total power(Flight condition)

Mode Total Power Actual Power Result

Eng. Run up 13,511 VA 11,083 VA Pass

Standby 7,247 W 6,134 W Pass

Takeoff 10,451 VA 8,313 VA Pass

Mission 21,673 VA 13,024 VA Pass

Landing 7,691 W 6,740 W Pass

Table 11. Air vehicle generator power

Generator

Type
Max Power 

Actual Power

(Max)
Rate

AC Generator 40,000 VA 13,024 VA 32.6 %

DC Generator 8,400 W 6,740 W 80.2 %

3. 결 론

  본 논문은 무인항공기에 적용할 수 있는 전원시스

템 설계와 전력소모량에 대한 전원부하분석 검증 방

법을 연구하였다. 무인항공기 체계운용 요구에 근거한  

탑재 장비의 전원 공급/분배 설계를 통하여 전기시스

템을 구성하였다. 그리고 장비별 전력 소모량을 근거

로 전원 버스별 전원부하분석 수행하고, 전원 리그와 

비행시험을 통한 검증시험을 수행하였다. 전원리그에

서는 지상에서 항공기 전원시스템의 기능 검증과 AC 

발전기, DC 발전기의 전원공급 및 배터리 전원에 대

한 성능 검증시험을 수행하여 요구조건을 만족함을 

확인하였으며, 비행시험에서는 항공기 임무 모드에 따

라 시험을 수행하여 각 임무 단계별 전원부하에 대한 

분석값과 실제 부하량을 비교하여 예측 임무 최대부

하 대비 실측 최대부하의 분석을 통하여 전원 소스가 

성능을 만족함을 검증하였다.

  본 무인항공기 전원계통 아키텍처 최적화 설계 및 

검증 방안은 향후 개발이 예상되는 무인항공기의 전

원계통의 설계 및 검증 방안으로 적용이 가능할 것으

로 판단한다.
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