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1. 서    론

멀티콥터를 비롯하여 배터리만을 주 동력원으

로 사용하는 소형무인기는 배터리의 낮은 에너

지 밀도로 인해 체공시간이 30분 내외로 짧으며 
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ABSTRACT

The series hybrid system targeted in this study uses a reciprocating engine, a generator, and a 

battery as a main power source for the unmanned aerial vehicle. The generator is directly 

connected to the drive shaft of the reciprocating engine, and the operating characteristics of the 

reciprocating engine-generator set were confirmed through ground integration tests. In this study, 

based on the test results, a control logic is proposed an efficient use of the reciprocating 

engine-generator power and battery power. Also, the power variations of the reciprocating 

engine-generator and battery according to the logic were verified through simulation. As a result, 

it was confirmed that the engine-generator power supplied the power required for propulsion 

along with the battery power by the proposed control logic.

초       록

본 연구에서 대상으로 삼은 직렬 하이브리드 시스템은 무인기용으로 왕복엔진, 발전기, 배터리를 

주 동력원으로 사용한다. 발전기는 왕복엔진의 구동축에 직결되며, 왕복엔진-발전기 세트의 운용 특

성은 지상통합시험을 통해 확인하였다. 본 연구에서는 해당 시험 결과를 바탕으로 왕복엔진-발전기 

출력과 배터리 출력을 효율적으로 사용하기 위한 제어로직을 제시하였고, 로직에 따른 왕복엔진-발전

기와 배터리의 출력 변동은 시뮬레이션을 통해 확인하였다. 그 결과, 발전기 출력은 제시된 제어로직

에 의해 배터리 출력과 함께 추진요구전력을 공급함을 확인하였다.
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이에 따라 임무수행이 매우 제한적이다. 따라서 

체공시간을 증대시키기 위해서는 내⋅외연기관 

엔진을 주 동력원으로 사용하거나 엔진과 전기

동력원을 조합한 하이브리드 방식을 동력시스템

으로 적용해야 한다[1-3]. 

소형 무인기용으로 하이브리드 동력시스템은 

기존 내연기관의 효율성과 전기 동력원의 친환

경 특성을 결합한 방식으로, 배터리만을 주 동력

원으로 사용하는 방식에 비해 체공시간과 임무

중량을 늘릴 수 있는 이점이 있다. 

본 연구에서 대상으로 삼은 동력시스템은 0∼

90°까지 틸트 가능한 4개의 프로펠러 구동장치

를 사용하여 수직이착륙은 물론 고속비행이 가

능한 무인기(QTP-H : Quad Tilt Prop UAV 

-Hybrid)용으로, 목표 체공시간은 최대 2시간이

다. QTP-H 무인기용 동력시스템은 목표 체공시

간 동안 4개의 프로펠러-BLDC 모터 세트에 전

력을 공급하기 위해서 왕복엔진, 발전기, 배터리 

팩을 사용한 직렬 하이브리드 방식으로 구성하

였다[4, 5]. 

본 연구에서는 정격 4 kW급 직렬 하이브리드 

동력시스템에 대한 지상통합시험을 통해 왕복엔

진과 발전기에 대한 운전 특성을 확인하고, 동력

시스템의 통합 운용 관점에서 엔진 스로틀 제어

로직을 제시하였다. 또한 제어로직에 따른 전력

원별 출력변동은 시뮬레이션을 통해 확인하였다.

2. 직렬 하이브리드 동력시스템 구성

2.1 연구대상 비행체 및 직렬 하이브리드 시스템

QTP-H 무인기에 대한 주요 제원은 Table 1과 

같으며, 직렬 하이브리드 동력시스템 구성은 

Fig. 1과 같다[4]. 

본 연구에서 적용한 직렬 하이브리드 구성은 

각 전력원의 끝단(Terminal)이 별도의 DC-DC 

컨버터 없이 전원버스와 직결되는 방식으로, 정

류기(Rectifier)를 거친 발전기 전압과 배터리팩 

전압이 버스 전압과 같다는 점이 특징이다. 발전

기의 최대 출력전압은 배터리팩의 만충전 전압

보다 같거나 높아야 하므로, 정류기를 거친 발전

기의 개방회로전압이 배터리팩 전압보다 높도록 

구성하였다. 버스 전압은 배터리팩 전압에 의해 

결정되는데, 배터리팩의 SOC(State-Of-Charge)에 

따라 변동하게 된다. 이러한 직렬 하이브리드 구

성방식은 가장 간단한 방식으로 DC-DC 컨버터

를 사용하지 않으므로 컨버터 추가에 따른 효율 

감소를 피할 수 있고, 중량 절감, 신뢰도 향상, 

저 비용으로 구성할 수 있는 등의 이점이 있다

[6]. 

Picture

Weight
Gross Weight 48.0 kg

Payload 3.0 kg

Rotor
No. of Rotor 4

Disk Loading 12.6 kg/m2

Airframe

Overall 

Length
2.06 m

Overall 

Height 
0.78 m

Performance

Hover Power 6.9 kW

Loitering 

Power
4.0 kW

Endurance 2 hours

Table 1. Specifications of QTP-H UAV [5].

Fig. 1 Series-Hybrid Power System for QTP-H [5]. 
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2.2 직렬 하이브리드 시스템용 동력원 선정 및 

제작 

본 연구에서 QTP-H UAV용 엔진과 발전기는 

상용품 중에서 체계 요구조건인 출력과 무게, 내

구성 요구조건을 충족하는 최대연속출력 6.5 kW

급의 2기통 MVVS-116 NP 수냉식 왕복엔진과 

설리반(Sullivan) 사의 외전형 S676-700U-01 발전

기를 선정하였다.

해당 엔진의 주요 제원은 Table 2와 같다. 엔

진의 연료소모율 향상을 위해 Ecotron사의 전자

식연료분사장치(EFI)를 사용하였으며, 엔진 냉각

을 위해 별도의 라디에이터와 냉각팬을 사용하

였다. 

발전기의 주요 제원은 Table 3과 같다. 제작사

가 제공한 발전기 성능맵으로부터 발전기의 최

대 출력은 7,500 rpm에서 6.75 kW이며, 6,200 

rpm @50 VDC 조건에서 출력은 5.1 kW를 이다

[7]. 이 발전기는 Radial Flux Permanent 

Magnet Synchronous Machine(PMSM) 타입이

며, 회전자와 고정자는 각각 14 극, 12 슬롯으로 

구성된다. 

직렬 하이브리드 구성을 위해, 발전기의 회전

자는 엔진 크랭크 축에 직결되어 크랭크축 베어

링에 의해 지지되며, 고정자는 마운팅 브라켓을 

통해 엔진 크랭크 케이스에 장착되었다. 

발전기의 3 상 AC 출력을 DC 출력으로 변환

하기 위해 정류기는 별도로 제작하여 사용하였

다. 정류기의 주요 제원은 Table 4와 같다. 

배터리팩은 리튬 폴리머 셀을 13직렬 1병렬로 

구성하였으며 주요 제원은 Table 5와 같다. 용량

은 22 Ah이며, 공칭 전압은 48.1 VDC이다. 과충

전, 과방전, 과전류, 단락, 고온 등 배터리에서 

발생할 수 있는 위험요소로부터 배터리팩 보호

Picture

Max. Power 10.4 kW @ 6,400 rpm

Torque 15 Nm @ 6,100 rpm

RPM range 1,000∼7,500 rpm 

Weight 3.1 kg

Table 2. Specifications of the Engine.

Picture

Power 6.75 kW @7,500 rpm

RPM range 1,000∼9,000 rpm

Size ∅178×L45 mm

Weight 2.9 kg

Table 3. Specifications of the Generator.

Picture

Rated power 5 kW

Input voltage 25∼60 V

Dimension
182(W)x126(D)x100(H)m

m

Weight 1.344 kg (냉각팬 포함)

Table 4. Specifications of the Rectifier.

Picture

Capacity 22 Ah

Voltage range 44.4∼54.6 V

Dimension 258(L)x167(W)x167(H)mm 

Weight 6.69 kg

Table 5. Specifications of the Battery Pack.
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를 위해 BMS(Battery Management System)를 

적용하였고 적정온도 유지를 위한 냉각팬이 포

함되었다. 또한 배터리팩의 정보(전압, 전류, 

SOC, 셀 온도)를 CAN 통신으로 비행제어컴퓨

터(FCC)로 전송하기 위해 별도의 통신보드를 사

용하였다.

2.3 비행체-동력시스템 전기적 인터페이스 

하이브리드 동력시스템은 앞서 언급된 주요 

동력원 외에도 엔진의 ECU(Engine Control 

Unit), 연료펌프, 점화장치, 냉각수 펌프, (라디에

이터용) 냉각팬, 시동 모터와 같은 보기류를 포

함한다. 

Fig. 2는 QTP-H 비행체와 하이브리드 동력시

스템의 전기적 인터페이스를 나타낸다. ECU는 

연료펌프를 구동함과 동시에 스로틀 서보 제어

에 따라서 엔진의 인젝터가 최적의 연료량을 분

사할 수 있도록 제어한다. 

정류기는 내장된 통신보드를 통해 발전기와 

배터리팩의 정보를 수집하고 비행제어컴퓨터로 

정보를 전송하며, ECU와 정류기 그리고 비행

제어컴퓨터 간의 모든 정보 전달은 CAN 통신을 

통해 이루어진다. QTP-H는 지상관제장치(GCS: 

Ground Control System)를 통해서 엔진의 스로

틀 제어명령을 비행제어컴퓨터로 보낼 수 있으

며, PWM 신호를 통해 엔진의 스로틀 서보를 제

어한다[8]. 

엔진의 ECU와 점화장치, 워터펌프, 쿨링팬을 

가동하기 위한 보기시스템용 전원은 DC/DC 컨

버터를 사용하여 버스 전압을 12 VDC로 변환하

여 공급하였으며, 엔진 시동은 별도 외부전원을 

이용하여 기동할 수 있도록 설계하였다. 

전체 동력시스템은 Fig. 3과 같이 QTP-H 비

행체 내부에 배치 및 장착된다. Fig. 3에서 발전

기 냉각팬은 발전기 냉각을 위해 별도로 제작하

여 발전기 회전자에 고정하였다.

3. 직렬 하이브리드 동력시스템 운용 시험

3.1 엔진-발전기 운용 성능 확인시험 준비

Fig. 3과 같이 하이브리드 동력시스템이 비행

체에 장착(통합)된 상태에서 버스 전압에 따른 

엔진-발전기의 운전 성능을 확인하기 위해서, 충

/방전에 따라 전압이 변동하는 배터리팩은 사용

하지 않고 왕복엔진-발전기, 정류기와 (별도의) 

전자부하기를 사용하여 지상통합시험을 수행하

였다. 

지상통합시험 시, 정류기의 DC 출력단은 전자

부하기의 입력단과 직결된다. 전자부하기는 CV 

(Constant Voltage) 모드로 설정하여 전압별로 

부하를 바꾸어 가면서 엔진-발전기의 운용 성능

을 확인하였다. 

엔진-발전기 운용 성능 확인시험 시, 주요 측

정변수는 전류, 전압, 회전속도, 스로틀, 온도 등

이다. 이 중에서 정류기를 거친 발전기 전류는 

션트 저항(400 A/50 mV)을 사용하여 측정하였

고, 발전기 회전속도는 포토센서와 펄스미터를 

Fig. 3 The deployment of the hybrid power system.

Fig. 2 Electrical interface Schematic for QTP-H [8].
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사용하였다. 냉각수 입구 온도를 비롯한 엔진 크

랭크 케이스, 외기 온도 등은 K-타입 열전대를 

사용하여 측정하였다. 이 측정값들은 데이터 획

득장치인 Dewetron사의 DS-Net 장비를 사용하

여 모니터링 및 저장하였다. 엔진의 스로틀은 비

행제어컴퓨터를 통해 PWM 신호에 의해 제어되

며 범위는 0∼100%이다. 

3.2 무부하 조건 엔진-발전기 운용 성능 확인시험

왕복엔진이 운용 가능한 최저 스로틀 값을 확

인하기 위해 먼저 무부하 조건에서 엔진-발전기

의 운용 성능시험을 수행하였다. 해당 시험 모사

를 위해 발전기로부터 발생된 전류가 0 A가 되

도록 정류기의 출력단은 전자부하기와 결선하지 

않고 개방(open)하였다. 

엔진이 시동 후 Idle을 유지하는 조건에서 엔

진 스로틀 변동에 따른 발전기 회전속도와 정류

기를 거친 발전기의 전압 변동은 Fig. 4와 같다. 

스로틀이 15%에서 22%까지 7% 변동할 때, 발전

기의 회전속도는 1,700 rpm에서 4,100 rpm까지 

변동하고, 발전기 전압(유기기전력)은 발전기의 

회전속도에 비례하여 높아지므로, 회전속도의 변

동에 따라 발전기의 개방 전압은 24 VDC에서 

57 VDC 까지 크게 변동함을 알 수 있다. 

하이브리드 시스템에서 무부하 상태는 배터리

팩이 만충전된 상황에서 프롭의 동력소모가 없

을 경우와 정류기 후단 배선이 단락되었을 경우 

발생할 수 있다. 비행 중 무부하 조건이 발생할 

경우 해당 스로틀에서 엔진의 회전속도는 무부

하 RPM으로 가속되어 엔진 오버스피드가 발생

할 수 있으며, 높은 발전 전압으로 인해 배터리

팩의 BMS 및 체계 전자 시스템에서 파손이 발

생할 수 있다. 따라서 하이브리드 동력시스템용 

운용 로직과 별도로 엔진 오버 스피드 방지를 

위한 최대 회전수 제한과 같은 보호(protection) 

로직이 필요하다. 예를 들어, 엔진 회전속도가 

6,500 rpm을 초과하면 스로틀을 줄여 6,500 rpm

을 유지하도록 보호 로직을 설정할 수 있다.  

3.3 부하조건 엔진-발전기 운용 성능 확인시험

부하조건에서 엔진-발전기의 운용 성능 확인

을 위해 전자부하기는 CV 모드에서 (배터리팩의 

주 전압범위와 동일한) 45.0 VDC에서 55 VDC

까지 2.5 V 간격으로 조정하였다. 설정된 각 전

압에서 스로틀 값은 엔진 Idle (20% 또는 25%)

에서 100%까지 5% 간격으로 이동하였으며, 각 

지점별 라디에이터용 냉각수 입구온도가 안정화 

되었을 때의 데이터를 기록하였다.

Fig. 5는 전압별 발전기 회전속도에 따른 발전 

출력을 나타낸다. Fig. 5로부터 발전 출력은 특정 

회전속도(3,300 rpm @45.0 VDC) 이상에서 발생

함을 알 수 있다. 이 회전속도는 발전기의 회전

속도에 따른 출력단 개방 전압이 전자부하기의 

설정전압과 같아지는 회전속도이다. 따라서 해당 

설정 전압보다 높은 전압을 발생하기 위해서는 

발전기가 이 회전속도 이상으로 회전해야 한다. 

Fig. 5로부터 동일한 회전속도에서도 전압별로 

Fig. 4 Rotational speed and voltage variation of the 

generator versus engine throttle.

Fig. 5 Generator power variations versus rotational 

speed of generator. 
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발전출력이 달라지며 전압이 낮을수록 발전 출

력이 크다는 것을 확인할 수 있다. 높은 전압에

서는 상대적으로 높은 회전속도에서 같은 출력

이 발생하므로 (RPM 제한 로직이 적용되었을 

경우) RPM 제한에 걸리기 쉬움을 알 수 있다.  

Fig. 6과 Fig. 7은 각각 전압별 엔진의 스로틀 

변동에 따른 발전기의 회전속도와 발전 전류 

변 동을 나타낸다. Fig. 6과 Fig. 7를 통해 스로

틀이 증가해도 설정 전압이 출력되는 회전속도

가 되기 전까지는 전류가 발생하지 않음을 확인

할 수 있다. Fig. 6을 통해 설정 전압이 높을수

록, 그리고 스로틀 값이 높을수록 발전기의 회전

속도가 빨라짐을 알 수 있다. 스로틀이 증가함에 

따라 엔진 회전속도(=발전기 회전속도)는 증가하

지만, 엔진 회전속도에 의한 연소 속도가 왕복엔

진 내 피스톤의 구동속도를 따라가지 못함으로 

이에 따른 연소 압력의 저하와 고속 회전품의 

기계적 마찰손실이 증가한다. 이에 따라 엔진 토

크는 특정 회전속도 이상에서 오히려 낮아지는 

현상이 발생하며, 이에 따라 왕복엔진의 출력도 

특정 회전속도 이상에서 낮아지는 현상이 나타

난다[9]. 왕복엔진의 구동축과 직결된 발전기의 

출력도 이러한 영향을 받으므로, Fig. 7을 통해 

스로틀 값이 증가할수록 발전전류가 증가하나 

스로틀 90% 이후 증가폭이 오히려 감소함을 알 

수 있다. 

Fig. 8은 전압별 엔진의 스로틀 변동에 따른 발

전 출력을 나타낸다. QTP-H가 순항 비행 시 필

요로 하는 추진요구전력은 4 kW이다. 만약 왕복

엔진-발전기의 출력만으로 4 kW를 공급하고자 

할 경우, 스로틀은 45.0 VDC 일 때 75%이며, 

55.0 VDC 일 때 60% 임을 알 수 있다. 즉 동일

한 발전 출력을 내기 위해서는 전압이 높을수록 

스로틀 값이 낮아짐을 알 수 있으며, 스로틀 85% 

@55 VDC에서 발전 출력이 최대임을 알 수 있다. 

4. 직렬 하이브리드 동력시스템 운용 로직

4.1 제어로직 설정

버스 전압에 따른 엔진 스로틀 제어로직은 

Fig. 9와 같이 선정하였다. 제어로직의 주요 목

적은 엔진-발전기와 배터리팩의 전력이 비행에 

필요한 추진요구전력을 공급하되, 적정 배터리 

SOC 범위를 유지하기 위하여 전압별로 스로틀

Fig. 6 Rotational speed variations of the 

generator versus engine throttle.

Fig. 7 Generator current variations versus 

engine throttle. 

Fig. 8 Generator power variations versus engine 

throttle.
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을 조절하여 엔진-발전기의 전력과 배터리팩의 

전력 간 전력공급비율을 달리하는 것이다. 

Fig. 9에는 배터리팩의 SOC 성능 곡선을 제어

로직과 함께 표기하였다. 이를 통해 (10A 방전을 

기준으로) 배터리 SOC 50%에 해당하는 전압은 

49.4 VDC이고 SOC 10%에 해당하는 전압은 

47.6 VDC이며, 이후 급격히 전압이 감소함을 알 

수 있다. 따라서 버스 전압에 따른 엔진 스로틀 

제어로직 선정 시 Target 배터리 SOC 범위를 

고려해야 한다. 본 연구에서는 순항 시 SOC 

60% 이상 유지를 목표로 잡았다. 

Fig. 9에서 엔진 스로틀 제어로직은 버스 전압

이 높아질수록 엔진 스로틀은 낮아지는 경향으

로, 버스 전압에 따라 총 4 가지 구간으로 구분

할 수 있다. ① 구간은 비행 시작 시, 초기 만충

전된 배터리팩이 방전되면서 발전기가 발전 영

역으로 들어갈 때 거치게 되는 구간으로 버스 

전압이 떨어지면 발전 출력이 발생하는 구간이

다. ② 구간은 스로틀 값이 가장 급변하는 구간

으로 이륙 비행과 같이 높은 추진요구전력이 필

요한 구간에서 배터리팩의 출력과 함께 발전 출

력이 공급되는 구간이다. ③ 구간은 주로 순항 

비행 시 해당하는 구간이며, Target 배터리 SOC 

범위에 따라 다양한 스로틀 값을 선정할 수 있

다. ④ 구간은 엔진-발전기가 추진요구전력을 공

급함과 동시에 배터리팩을 충전하는 구간으로 

타 구간에 비해 엔진은 높은 스로틀 값에서 운

전된다. 이에 따라 엔진-발전기의 출력은 추진요

구전력보다 높은 전력을 공급하게 되므로, 추진

요구전력을 공급하고 남은 여유전력으로 배터리 

팩 충전이 가능해진다. 

4.2 제어로직 검증 시뮬레이션

이 상에서 제시된 제어로직에 따른 각 전력원

간 출력변동은 (비행시험에 앞서) 전력변동 시뮬

레이션을 통해 미리 확인할 수 있다[10]. 본 연

구에서는 시뮬레이션을 위해 MATLAB/ 

Simulink 프로그램을 사용하였다. 

QTP-H 비행 시나리오에 따른 추진요구전력을 

공급하기 위해 엔진-발전기 출력은 버스 전압에 

따른 스로틀 제어로직에 의해 결정되며, 버스 전

Fig. 9 Logic on the control of engine throttle 

according to bus voltage. 

Fig. 10 Simulation and Experimental result, A battery 

pack characteristic curves 

Fig. 11 Simulation results according to Throttle Logic.
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압은 배터리팩에 의해 결정된다. 따라서 시뮬레

이션 시 버스 전압과 스로틀에 따른 엔진-발전기 

출력은 Fig. 8의 결과를 2D Lookup Table로 모

델링하였으며 배터리팩은 MATLAB/Simulink 

프로그램에서 Simscape Electrical 라이브러리에 

있는 Generic battery 모델을 사용하였다. 이 모

델은 제작사의 데이터시트를 기반으로 배터리의 

성능을 예측하기 위한 동적 배터리 모델(kinetic 

battery model)이다[11]. 

해당 Simulink 모델에 사용된 배터리팩에 대

한 파라메터는 Table 6과 같이 설정하였다. 배터

리팩은 모델링 결과 검증을 위해 15 A로 충전, 

각각 10 A, 22 A, 33 A로 방전 시 전압 변동 시

험결과와 Generic battery 모델을 사용한 시뮬레

이션 결과를 Fig. 10과 같이 비교, 검증하였다.

QTP-H 비행시나리오는 총 2시간에 걸쳐 최대 

출력이 요구되는 이륙, 천이 및 상승비행 구간과 

최장 시간 출력이 요구되는 순항비행 구간, 그리

고 천이 및 호버비행 구간으로 구성된다. 해당 

비행 시나리오와 전력변동 시뮬레이션에 의해 

제어로직에 따른 출력, 스로틀, SOC, 버스전압 

변동은 Fig. 11과 같다. 비행 시나리오에 따른 

추진요구전력은 Preq이며, 발전기와 배터리 출력

은 각각 Pgen, Pbat이다. 

0∼600초 구간은 이륙 및 천이, 상승비행을 위

해 추진요구전력이 가장 큰 구간이다. 이륙 시 

필요한 추진요구전력인 6.889 kW를 공급하기 위

해, 만 충전된 배터리팩은 발전기와 함께 추진요

구전력을 공급함에 따라 전압이 낮아지고 전압

변동에 따라 스로틀이 23.75%에서 48.9%로 증가

하면서 발전출력이 증가하기 시작한다. 이륙 직 

후, 나머지 전 구간에서 발전기 출력은 평균 

4.123 kW를 공급하며, 이를 상회하는 추진요구

전력은 배터리팩 출력이 공급함을 알 수 있다. 

601∼6,000초 구간은 순항 비행 구간으로 발전

기 출력이 순항요구동력인 4 kW를 공급함과 동

시에 여유전력으로 배터리팩을 충전함으로써 

SOC는 67%에서 80%까지 회복된다. 배터리 전

압은 상승하고, 스로틀은 감소함으로써 발전기 

출력은 서서히 순항요구동력인 4 kW로 수렴해

감을 확인할 수 있다. 

6,001∼7,200초 구간은 천이 및 호버 비행 구

간으로 이륙, 천이 및 상승비행 구간보다 2배 긴 

시간동안 높은 추진요구전력이 필요한 구간이다. 

따라서 발전기 출력은 순항비행 구간에서 80%까

지 충전된 배터리 출력과 함께 추진요구전력을 

공급하며, 급변하는 추진요구전력을 배터리팩이 

커버함으로써 최종 배터리의 SOC는 44%가 된

다. 시뮬레이션 동안 전압변동은 47.5∼54.6 

VDC 범위였으며, 스로틀 변동은 23.75∼74.3% 

범위임을 알 수 있다. 

5. 결    론

본 연구에서 대상으로 삼은 쿼드 틸트 프롭 

무인기는 왕복엔진, 발전기, 배터리를 주 동력원

으로 사용한다. 해당 동력원들은 4개의 프로펠러 

구동장치에 전력을 공급하고자 직렬 하이브리드 

방식으로 통합된다. 

본 연구에서는 왕복엔진과 발전기에 대한 지

상통합시험을 통해 버스 전압별로 엔진 스로틀 

변동에 따른 발전기 회전속도, 발전 전류, 출력 

변동을 확인하였다. 엔진-발전기와 배터리팩의 

출력이 비행에 필요한 추진요구전력을 공급하되, 

Target 배터리 SOC 범위를 유지하기 위하여 버

스 전압에 따른 스로틀 운용 로직을 제시하였다. 

또한 제시한 로직에 따른 각 전력원별 출력 변

동을 확인하고자 전력변동 시뮬레이션을 수행하

항목 값

Battery type Lithium-Ion

Nominal voltage (V) 48.0

Rated capacity (Ah) 21.0

Capacity @nominal voltage (Ah) 18.0

Fully charged voltage (V) 54.6

Initial SOC(%) 100

Exponential zone Voltage (V) 48.2

Exponential zone Capacity (Ah) 17

Table 6. Parameters for a Battery Pack in SIMULINK 

Block.
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였다. 그 결과 발전 출력은 전압에 따른 스로틀 

제어로직에 의해 배터리팩 출력과 함께 비행 시

나리오에 따른 추진요구전력을 공급함을 확인하

였다. 

본 연구에서 제시한 로직은 다양한 비행 시나

리오과 외기 온도, 목표 운용 최저 전압(목표 배

터리팩 SOC 레벨) 등에 맞게 조정되어 사용될 

수 있다. 향후 직렬 하이브리드 시스템에 대한 

운용 제어로직은 비행제어컴퓨터에 반영하여 

QTP-H의 안전줄 시험 및 비행시험을 통해 실증

할 예정이다. 
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