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시간체공 드론 용을 한 하이 리드 동력시스템 연구
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A Study on Hybrid Power Generation System for Hour-Flight Drone
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요 약

본 연구에서는 1시간 이상 체공이 가능하도록 드론에 용하기 한 하이 리드 동력시스템을 제안한다. 이 

동력시스템은 발 기에서 발생되는 교류를 다이오드 리지 회로를 통해 직류로 변환하여 배터리를 충 시키고 

동력시스템의 높은 제어성능을 얻기 하여 분리된 셀을 갖는 배터리시스템을 사용한다. 본 논문에서는 부하별 

연비와 출력을 분석하 으며, 한 선정된 발 기의 성능을 연구하 다. 제안된 하이 리드 동력시스템을 장착한 

드론은 량 비 출력 비율이 0.82로 계산되었으며, 비행시간은 4,179  동안 비행하 다.

ABSTRACT

In this research works, we propose a hybrid power generation system for drone capable of staying in the air for more 

than 1 hour. This power system converts the alternating current generated by the generator into direct current through a 

diode bridge circuit to charge the battery and uses a battery system having separated cells to obtain high controllability 

of the power system. The fuel efficiency and the power output for individual load were analyzed, and also the 

performance of a selected generator was studied in this paper. The drone which is equipped with the proposed hybrid 

power generation system calculated 0.82 ratio for weight vs power output, and flight time of drone showed 4,179 seconds.
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Ⅰ. 서 론

드론은 비행하는 로 으로 조사  감시, 수색  

구조활동, 운송, 정 농업, 취미활동 등으로 리 사

용되고 있다. 활용성이 높은 만큼 드론의 다양한 크

기나 량이 범 하며, 기추진체가 기술의 핵심

이다. 기추진체를 사용하는 드론은 효율, 신뢰성, 

낮은 잡음, 열특성  정 제어 등 많은 장 을 갖

고 있어서 사용자가 선호한다. 내부 연소엔진을 갖

는 경우 매우 높은 동력과 에 지 도를 갖고 있

음에도 불구하고 기추진체가 갖는 장 을 넘어서

지 못하고 있다. 기추진체 방식은 크게 내부 연소 

엔진과 배터리를 결합한 하이 리드 기추진방식, 

 기추진방식  가스터빈과 배터리를 결합한 
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터보 기 추진방식으로 구분된다. 기발 기와 내

부 연소엔진을 결합한 하이 리드형은 엔진의 장

과 기추진체의 장  모두를 가질 수 있다. 배터리

로 동력을 얻는 많은 상업용 드론은 배터리의 낮은 

에 지 도로 인하여 몸체 량을 여도 체공시

간이 2시간을 과할 수 없다. 한, 배터리 동력을 

최 화하기 하여 사용자의 수요에 합한 압범

로 변환하는 방식도 제안되고 있다[1-6].

배터리의 단 을 보완하기 한 무선충  방식도 

연구되고 있으나, 재 기술 수 에서 드론의 체공 

시간을 연장할 수 있는 가장 실 인 방안에는 하

이 리드 동력시스템을 용하는 방식과 연료 지 

기술을 용하는 방식이 있다. 하이 리드 방식은 

자동차에서 이미 화가 많이 진행되었고 기존의 

내연기  자동차 비 가격경쟁력도 확보한 상태이

다. 하이 리드 동력시스템은 발 기의 기 출력을 

기반으로 드론의 모터- 로펠러를 연속 으로 구동

할 수 있으며, 연료를 많이 탑재할수록 드론의 비행

시간을 증 시킬 수 있고, 이 추진체를 장착한 드론

은 안정 인 력 운용을 기반으로 장시간/장거리 

임무 수행이 가능해지고 필요시 임무 장비 탑재량

을 늘릴 수 있게 된다. 따라서, 드론의 요구성능에 

따라서 추진체를 다양하게 구성할 수 있으며, 시스

템의 성능과 효율을 높이기 해서는 엔진과 발

기, 제어기, 배터리 각각의 구성품 성능과 특성을 

조화롭게 구성해서 최 화된 하나의 시스템으로 통

합하는 것이 요하다. 드론에서 하이 리드 시스템

은 기술 으로 화가 용이하고, 기존의 배터리 

드론 비 체 인 운용 효율성 면에서 경쟁력을 

갖고 있다[7-9]. 

하이 리드 동력시스템을 갖춘 드론은 기존 배터

리의 짧은 체공시간을 극복할 수 있는 안으로 제

시되었으며, 장시간  장거리 운용 능력이 요구되는 

다양한 수용에 응할 수 있어서 이에 한 연구가 

활발히 진행되고 있다. 최근 개발된 동력시스템은 

량 50kg 의 출력 6kW 용량으로 개발되어 량 

비 정격출력 비율은 0.12에 해당한다. 재 해외는 

물론 국내에서도 하이 리드 동력시스템을 용한 

드론 개발이 활발히 이루어지고 있으며, 연료 지 드

론도 개발 출시되고 있으나 높은 출력에 한 내구

성 문제와 습도  온도 등 자연환경의 조건에 따라 

출력 도의 변동성이 있어 사용 범 가 제한 이다. 

그리고 높은 연료 지 제조 단가와 수소 충 소의 

근성은 여 히 개선이 필요하여 상 으로 시장 

규모는 크지 않다. 발 기 출력을 효율 으로 운용하

기 해서 배터리를 보조 동력으로 통합하며 체 

시스템의 안정  운용을 한 제어기를 포함해서 기

본 인 하이 리드 동력시스템이 구성된다. 따라서, 

향후 상당기간은 배터리-엔진 하이 리드 방식이 장

기체공 는 장거리 운항을 필요로 하는 드론시장을 

주도할 것으로 망된다[7], [10-11].

본 연구는 이러한 하이 리드 동력시스템을 채용

하여 드론의 장시간 체공을 한 추진체를 설계한

다. 량 3kg, 출력 3.2kW인 하이 리드 동력시스템

을 설계  제작하고, 이를 드론에 장착하여 시험하

고자 한다.

Ⅱ. 하이 리드 동력시스템 설계

2.1 항공기 엔진 조사  분석

체공시간 1시간을 유지하기 해 력을 생산할  

수 있는 엔진을 조사하 다. 공 에 체공해 있어야 

하기 때문에 가장 요한 것은 무게이므로 항공기

용으로 합한 엔진을 조사하 으며, 그 결과 종류

는 로우 엔진과 가솔린 엔진으로 구분된다.

로우 러그를 통해 알코올 연료를 화시켜 

동력을 얻는 로우 엔진은 알코올 연소에 따라 발

생하는 폭발력으로 회 력을 발생시키는 내연기

이다. 통상 으로 2행정, 혹은 4행정 엔진이 있으며, 

연료 가격이 가솔린에 비해 고가이기 때문에 주로 

연료 소모량이 작은 소형 기체에 사용한다. 로우 

엔진은 표 1과 같이 표 인 모델로 3종류로 나타

나고 출력이 낮은 엔진은 제외하면 모델명 

105HZ-R 엔진이 가장 합할 것으로 분석하 다.

한 항공기용으로 가솔린 엔진이 있으며, 배기량

은 다양하나 무 낮은 것과 무 높은 출력은 제

외하고 본 연구에 합할 것으로 단한 엔진을 조

사하 다. 표 2와 같이 가솔린 3종류 엔진  합

한 것은 DL Power DLE 엔진으로 단된다. 로

우 엔진은 니트로메탄과 알콜을 일정 비율로 혼합

해서 만든 연료로 작동되며 연료의 발화 이 낮고 
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폭발성이 좋으며 소재는 알루미늄 사용으로 가벼운 

장 이 있다. 

No Specification

1

model OS MAX 105HZ-R

rated output[kW] 2.85

weight[g] 608.4

displacement[cc] 17.17

2
model YS 120SR

weight[g] 554

displacement[cc] 19.93

3

model OS 91HZ H-Ring 

rated output[kW] 2.55

weight[g] 618

displacement[cc] 14.95

표 1. 항공기 로우엔진 사양
Table 1. The specifications of aircraft glow engine

그러나 휘발유 엔진은 연료의 발화 이 높고 엔

진의 속도가 낮으며 로우 엔진보다 약 4배의 무

게를 갖고 있으며, 사이클 구동방식에 따라 추가

으로 증가할 수 있다. 한 설계시 고려해야 할 가

장 요한 것은 엔진의 냉각이기 때문에 엔진 헤드

부분의 냉각이 원활하게 작동하도록 설계해야 한다

[8-9].

No Specification

1

model DL Power LD

rated output[kW] 2.8

weight[g] 910

displacement[cc] 30

2

model DL Power LD(Twin)

rated output[kW] 3.6

weight[g] 1,170

displacement[cc] 40

3

model DL Power DLE 

rated output[kW] 4.125

weight[g] 1,555

displacement[cc] 61

표 2. 항공기 가솔린 엔진 사양
Table 2. The specifications of aircraft gasoline 

engine

2.2 하이 리드 동력시스템 설계

로우 엔진 105HZ-R 모델을 용하여 하이 리

드 동력시스템을 구성하 다. 총 량은 연료를 제

외하고 3kg으로 구성되었으며, 그림 1은 하이 리드 

동력시스템의 구성도를 나타낸 것이다.

그림 1. 하이 리드 동력시스템 구성도
Fig. 1 Configuration of hybrid power generation 

system

구동방식은 연료를 사용하여 엔진을 구동시키고  

발 모터에서 교류를 발생시켜 다이오드 리지회

로를 통해 직류 류를 생성하여 배터리를 충 시

키는 원리로 구성된다. 기부하 변동 응용 충

장치의 무게  부피를 이기 하여 부하 연동 

배터리의 충 량에 따라 환스 치를 통해 동작하

는 복수의 배터리를 채용하여 부하에 따라 하

게 응하도록 설계하 다.

Ⅲ. 발 기 출력시험

3.1 발 기 무부하 압 실험

사용된 발 기의 출력  효율은 그림 2와 같이 

다이나모 장비로 시험하 다. 시험은 무부하 압, 

부하조건에서 류  압을 측정하 다.

그림 2. 발 기 시험장치 구성도
Fig. 2 Configuration of generator test equipments

다이나모미터 토크센서는 최  7,200rpm까지 측

정할 수 있다. 약 6,500rpm까지 속도를 증가시키면 
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발 기 최  압이 54V로 나타나며, 회 속도에 

비례하는 거의 선형성을 갖는다.

엔진과 발 기를 결합하여 시험하 다. 로우 엔

진2 행정의 최  회 수는 13,500rpm이므로 

6,500rpm 기 에서 선형 인 결과를 확인 후 

12,000rpm까지 측정하 다. 12,000rpm의 압은 약 

100V로 나타나며, 회 속도에 비례하는 거의 선형

성을 갖는다.

3.2 정 류 모드 기부하 시험

정 류 모드는 하이 리드 동력시스템의 발 기

에 한 압과 류의 상  값을 측정하여 발 기

의 발 량을 계산하기 한 기부하 시험을 하는 

모드이다. 다이나모미터를 통하여 3,000rpm 부터 

7,000rpm까지 정 류 모드로 실험을 수행하 으며, 

속도의 범 는 1,000rpm 단 로 측정하 다. 속도를 

고정하고 부하를 0∼100A까지 측정하 으며, 그림 

3과 같이 속도가 높아질수록 압이 상승하며, 류

와 반비례 특성을 나타낸다. 한 발 효율은 그림 

4와 같이 고속에서 높게 나타나지만 5000rpm 이상

에서는 효율 향상이 포화상태에 도달한다.

그림 3. 정 류 모드 기반 압과 류 시험 결과
Fig. 3 Test results of voltage and current based on 

constant current mode

발 기 출력시험은 7,000rpm 기 으로 발 기 최

 출력 33.24V, 90A로 약 3kW까지 시험하 다. 그

림 5와 같이 효율은 약 77%로 측정되었으며, 이 지

의 토크는 그림 6과 같이 4N·m로 측정되었다.

그림 4. 정 류 모드 기반 발 류 효율 비교
Fig. 4 Comparison of generation current efficiency 

based on constant current mode

그림 5. 정 류 모드 기반 발 기 출력 시험결과
Fig. 5 Test results of generator output based on 

constant current mode

3.3 정 압 모드 기부하 시험

정 압 모드는 하이 리드 동력시스템 발 기가 

장착된 드론에 한 기부하 운  시험으로 드론

의 비행 시 속도에 따른 류값을 확인하기 한 

시험모드이다. 부분의 상용 드론이 정 압 알고리

즘을 용하고 있으며, 본 연구에서는 압값을 

27V와 49V로 시험하 다. 드론의 배터리(Supernova

사)는 6 cell과 12 cell로 구성하여 사용하 으며, 그

림 7과 같이 27V의 경우 5,500rpm에서 최  84A까

지 출력이 나타나고, 49V는 최  34A까지만 실험을 

진행하 으며, 7,200rpm에서 효율은 약 80%를 유지

하 다.
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그림 6. 정 류 모드 기반 발 기 토크 시험 결과
Fig. 6 Test results of generator torque based on 

constant current mode

그림 7. 정 압 모드기반 압, 류  효율 
시험결과

Fig. 7 Test results of voltage, current and efficiency 
based on constant voltage mode

Ⅳ. 하이 리드 동력시스템 시제품 제작  
시험

4.1 동력시스템 시제품 제작

본 연구에서는 로우 엔진 105HZ-R 모델을 

용하여 하이 리드 동력시스템을 제작하 다. 그림 

8은 로우 엔진을 사용하여 제작된 하이 리드 동

력시스템이다.

부수 으로 클러치, 기어, 머 러 등 엔진 구동시 

필요한 부품이 추가로 구성하 다. 발 시스템 제작

은 방열 구조를 고려하여 설계하 으며, 한 기어

비 1:3을 용하여 최  압은 55V까지 충 이 가

능하고 연료를 제외한 무게는 총 3kg으로 시작품을 

제작하 다.

그림 8. 하이 리드 동력시스템 시제품
Fig. 8 Prototype of hybrid power generation system

4.2 동력시스템 출력시험

동력시스템의 출력용량을 측정하는 시험설비는 

그림 9와 같이 구성하 으며, shunt를 통해 류를 

측정하고 압은 다이오드 리지에서 받아 디지털 

미터에 표시되며 RS485 통신을 사용하여 컴퓨터에 

데이터를 장한다[12].

그림 9. 하이 리드 동력시스템 시험설비 구성도
Fig. 9 Configuration of test equipments for hybrid 

power generation system

하이 리드 동력시스템 엔진의 출력시험 결과를 

보면 그림 10과 같이 발  최  출력은 약 2kW이

며 압은 약 25V, 최  류는 약 80A로 나타났

다. 연료 분사량은 74%로 수행하 으며, 연료 분사

량을 100%로 증가시키면 비선형 엔진출력 특성으로 

인해 약 3kW가 된다.

4.3 동력시스템 연비시험

1시간 비행을 해서는 발 시스템의 연비시험이 

요구된다. 연비시험 장비를 사용하여 1 리터당 발

출력 용량을 시험하 으며, 부하 조건은 각각 10A, 
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20A  30A로 시험을 진행하 다. 이 시험에서는 

자부하 장비를 사용하 으며, 측정의 방식은 정

류 모드로 실험을 진행하여 평균 압, 평균 류, 평

균 력, 력량, 연비, 요구 력 등을 시험하 다[13].

그림 10. 하이 리드 동력시스템 출력시험
Fig. 10 Output test of hybrid power generation system

시험결과는 표 3과 같이 나타나며, 부하가 증가할

수록 류는 증가하고 압은 감소한다. 평균 출력

도 부하 류가 증가함에 따라 상승하며, 30A 부하

에서 824W를 나타낸다.

Measurement Items
Load

10A 20A 30A

average voltage (V) 31.66 34.76 27.22

average current (A) 10.06 20.17 30.268

average power (W) 318.7 701.26 824

generation operation time (sec) 228 123 84

amount of electricity (Wh) 20.18 23.96 19.23

fuel consumption (mL) 200 200 200

fuel efficiency (Wh/mL) 0.101 0.1198 0.1923

required fuel (L) 19.85 16.69 10.4

required power (Wh) 2000 2000 2000

표 3. 하이 리드 동력시스템 연비 시험결과
Table 3. Test results of fuel efficiency for hybrid 

generation system 

4.4 동력시스템 실증시험

하이 리드 동력시스템의 시제품을 용한 드론

의 비행 시험 장면은 그림 11과 같다. 이 산업용 드

론은 총 4,179 (69.7분)동안 체공하 으며, 이때 동

력 시스템의 발  정격 용량은 약 2,450.6W를 나타

냈다.

그림 11. 개발된 시간 체공 드론의 운 시험 경
Fig. 11 Views of operation test for developed 

hour-flight drone

Ⅴ. 결론

재의 산업용 드론은 배터리에 의존하여 짧은 

체공시간으로 갖는다. 본 논문에서는 드론에 장착이 

가능한 하이 리드 동력시스템 기술이 용된 1시

간의 체공시간을 갖는 하이 리드 동력시스템을 개

발하 다. 개발된 하이 리드 동력시스템은 드론에 

장착할 수 있으며 총 량 3kg 미만의 몸체 부하를 

갖도록 고강도, 경량 임을 용하여 제작되었다. 

량 비 정격출력은 약 0.82로 나타나 일반 으로 

0.2∼0.4를 갖는 드론에 비해 량 비 고출력을 갖

는다.

본 시스템을 용한 드론의 경우 하이 리드 동

력시스템에 분리 용되는 배터리를 용하 다. 기

존 생산된 비슷한 크기  용량을 갖는 드론과 비

교하여 보면 량 비 정격출력은 2배 이상의 특

성을 갖는다. 본 논문에서 제시한 하이 리드 동력

시스템을 갖는 드론은 고강도 임이 용되어 

가볍고, 장시간의 비행이 가능함에 따라 산업 장에

서의 용 외에 농업용, 군사용 등 다양한 활용방안

이 있을 것으로 단된다.
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