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ABSTRACT

It is conducted that power characteristic variation simulation of electric propulsion system

that uses fuel cells, solar cells and a battery as power sources. Combining each power

source, 400W electric propulsion system have been modeled and verified. In result, without

active control logic, it is confirmed that battery‘s power response is faster than other power

sources at starting and transient condition, fuel cell and solar cell are a major electrical

power during cruise condition. After completing flight, SOC is 24.2% at the winter solstice

and is 93% at the summer solstice, It is revealed that active power control for sustaining

proper SOC is necessary as a securing the system safety and effective power distribution.

초 록

본 논문에서는 연료전지, 태양전지, 배터리를 동력원으로 사용하는 전기추진시스템의 전

력특성변화에 대한 시뮬레이션에 관하여 기술하였다. 각 전력원을 통합하여 400 W급 전기

추진시스템에 대하여 모델링 및 시뮬레이션을 수행하였다. 그 결과 능동 제어로직이 없어

도 배터리는 시동 및 과도상태에서 다른 동력원에 비해 빠른 출력반응을 보였으며, 연료전

지와 태양전지는 순항영역에서 주 전력 공급원의 역할을 수행함을 확인하였다. 비행 후 동

지때 SOC는 24.2%이고, 하지에는 93%로 시스템 안정성 확보 및 효율적인 동력분배 차원에

서 적정 SOC를 유지하기 위하여 능동 전력제어가 필요함을 알 수 있다.
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Ⅰ. 서 론

본 연구는 하이브리드 전기추진시스템의 전력

특성변화 시뮬레이션에 대한 것으로 연구 대상인 

소형 무인기용 전기비행기는 연료전지와 태양전

지, 배터리와 같이 다양한 전력원으로부터 추진

요구전력을 공급받는다. 이 때문에 전력원의 구

성이 단순한 경우에 비하여 복잡한 전력 제어가 

필요하다.

전기비행기의 전력제어를 수행하는 것은 PMS

(Power Management System)로 전기비행체의 

추진 시스템 및 각종 장비들에 전력을 공급하며,

이러한 전력 공급을 위하여 각 전력원들을 적절
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그림 1. Electric propulsion system concept
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그림 2. PMS passive control diagram

히 제어하여 효율적으로 관리하는 시스템이다.

그림 1은 PMS 및 각 전력 장치들의 연결 개

념도이다. PMS의 전력제어는 탑재된 로직에 따

라 달라지며, 효율면에서 최적의 제어를 위하여 

제어 로직을 설계하고 시뮬레이션을 통하여 검증

을 거친 뒤에 실제로 적용하게 된다. 특히, 여러 

전력원을 사용하는 하이브리드 시스템의 경우는 

각 전력원의 특징을 고려한 제어 전략에 따라 전

체 효율이 달라지게 된다.

PMS의 가장 간단한 형태는 능동적인 전력제

어가 없이 각 구성품의 보호기능만 수행하고, 각 

전력원의 출력은 시스템의 특성에 따라 수동적으

로 이루어지는 것이다. 이 경우 능동적인 전력 

제어는 없으므로 효율 측면에서 최적화되지는 않

으나, PMS가 간단해지고 무게가 줄어들기 때문

에 경량화 측면에서는 유리한 이점이 있다.

따라서 본 연구는 능동적 제어로직이 적용된 

전력제어 시뮬레이션으로 발전 시켜나가기 위한 

선행 연구로써 각 전력원 및 시스템의 모델링 및 

검증을 수행하고, 주어진 동력 시나리오에서 수

동적인 전력제어를 통해 각 전력원의 출력 및 상

태에 대한 변동특성을 시뮬레이션을 통해 알아보

고자 한다.

Ⅱ. 본 론

2.1 하이브리드 전기추진시스템 구성

한국항공우주연구원에서 개발 중인 전기 비행

기는 저속 장기 체공형으로 무게 20 kg, 날개 길

이 6 m급의 소형 무인비행기이다. 공력 해석으

로부터 구한 순항 추진 동력은 400 W이며 최대 

출력은 1.3 kW다. 여기에 항법 장치 및 payload

의 동력 20 W를 포함하여 총 420 W의 순항 동

력이 필요하다. 전기비행기내의 전원소스로는 연

료전지, 태양전지, 배터리를 사용하여 필요한 용

량 해석을 수행하였으며, 각 전력원의 용량은 해

석으로부터 구한 최적 사양 값으로 날개 면적,

활용가능한 제품의 사양 등을 고려하여 결정하였

다[1].

각 전력원들의 역할을 살펴보면 태양전지는 

태양광 에너지를 받아서 전력을 발생시킨다. 전

력 발생시간의 한계는 없으나, 태양광의 조건에 

따라 출력의 변동이 심하고 비행에 충분한 전력

을 얻기 위해서는 넓은 날개 면적이 필요하다.

이에 비해 연료전지는 외부 조건의 변화에 영향

이 적고 안정적으로 전력을 내보낼 수 있으나,

비행기 내부에 연료를 탑재하므로 항공기 중량에 

영향을 미친다. 또한, 연료전지 스택 자체는 비교

적 에너지 밀도가 높으나 연료인 수소를 저장 또

는 발생하는 장치의 무게가 크다는 단점이 있다.

배터리도 연료전지와 마찬가지로 유한한 충전 용

량을 가지며 에너지 밀도는 낮으나 출력 밀도가 

크다는 특징을 가진다.

이와 같이 여러 전력원을 사용하는 전기추진

시스템 수동 전력제어의 경우, 시스템의 구성은 

그림 2와 같다. 각 전력원들은 별도의 전력 변환

기나 제어기 없이 전원 버스 (Power Bus)에 직

접 연결된다. 이 전원 버스 전압이 시스템 전압

이 되며, 각 전력원들의 출력단 전압도 이 전압

과 같다. 모터의 구동 전압도 전원 버스 전압이 

된다. 모터, 배터리, 연료전지, 태양전지가 모두 

전원 버스에 묶이므로, 각 구성품들의 운전 영역

의 전압 매칭 되도록 구성품의 제작 사양을 결정

하였다. 대상으로 하는 전원버스 전압은 25.9 V

이다.



1054 이보화․박부민․김춘택․양수석․안석민 韓國航空宇宙學會誌

Peak power max 238W

Rated voltage  28.1V

Rated current  5.88A

Open circuit voltage  33.7V

Short circuit current  6.25A

표 1. C60 electrical data
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그림 3. Solarcell module's simulation result
at 25℃
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그림 4. Power voltage characteristic

2.2 태양전지 모델링 및 검증

태양전지는 밤과 같이 태양광이 없는 조건에

서는 다이오드처럼 작동하므로 전류 또는 전압을 

생성하지 않지만, 외부 공급원(높은 전압)과 연결

되면 다이오드 전류(다크 전류)로 불리는 전류 

를 소모한다. 태양전지 모델은 전류 소스인 
(photocurrent: 광전류), 다이오드 하나와 각 셀 

내부 및 셀 간의 연결에서 저항을 대표하는 시리

즈 저항 를 포함하는데 광전류와 다이오드 전

류의 차이가 식 1과 같이 최종적인 순(net) 전류 

가 된다.

      exp


 (1)

여기서, 은 idealizing factor이며 는 볼쯔만 

상수, 는 셀의 절대온도, 는 electronic

charge, 는 셀을 통해 부과된 전압, 는 다크 

포화전류이다[2]. 실제 태양전지에서 광전류는 

short circuit current()와 같은 특징이 있고 

open circuit voltage()는 전류 가 0일때의 

값으로 thermal voltage로 알려진 와는 식 2

와 같은 특징이 있다.

 

 ln
  ln

  (2)

태양전지 셀을 모아 모듈화하여 사용할 경우 

단일 셀의 경우 위첨자 를, 모듈일 경우 위첨

자 을 붙여 구분하면 태양전지 모듈로부터의 

전류 는 식 3을 사용하여 구할 수 있다[3].

 





exp









 

 







 (3)

여기서 은 모듈 터미널에 공급된 전압이며 

은 직렬연결된 태양전지 셀 개수이다.

전기비행기에 사용하고자 하는 태양전지는 

SUNPOWER사의 C60제품으로 표 1은 C60제품

에 대하여 태양광 강도는 1,000 W/m2, 셀 온도 

25 ℃ 표준 시험조건에서 측정한 데이터로 50직

렬에 대한 결과이다. 태양전지 Simulink모델에대

한 검증을 수행하고자 50직렬에 대하여Matlab/

Simulink를 사용하여 태양전지 모델링을 수행하

였다. 시뮬레이션으로부터 얻은 전류-전압()

커브는 그림 3과 같으며, 외기온도 25 ℃에서 태

양광의 세기가 다른 경우에 대한 결과이다. 제작

사의 데이터와 비교한 결과, 태양전지의 성능 특

성이 적절히 모사됨을 알 수 있다. 태양전지의 

운전 특성은 출력 측에 걸리는 부하 전압이 높아

지더라도 어느 지점까지는 전류가 거의 일정하게 

유지되는 특징을 보인다. 태양전지의 외기 온도

를 25 ℃로 고정하면 태양광 강도에 비례하여 태

양전지의 출력이 증가함을 알 수 있다. 태양광 

강도별 전압에 따른 출력의 변화는 그림 4와 같

으며 태양광 강도가 낮아질수록 최고출력을 내기

위한 전압이 낮아짐을 알 수 있다.

전기추진 무인기 날개 면적은 2 m2이나, 곡률

이 큰 리딩에지 부분과 조종면을 제외하고 부착

되므로, 실제 태양전지가 부착되는 면적은 이보
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Number of cell  35

Cell absolute temp.  300K

Partial pressure of H2 
1atm

Partial pressure of O2 
0.21atm

Parametric coeffi.1 for cell  -0.85

Parametric coeffi.3 for cell  7.0E-5

Parametric coeffi.4 for cell  -0.5E-4

Contact resistance  0.0003Ω

Constant dependent of cell  0.5

Actual cell current density  100

Maximum current density max 900

표 2. Fuel cell parameter data
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그림 5. Fuelcell model verification

다 작다. 전원버스의 전압과 맞추기 위해 원쎌 

(single cell) 50직렬과 반쎌 (half Cell) 50직렬을 

병렬로 연결하여 모듈화하여 사용할 예정이다.

2.3 연료전지 모델링 및 검증

연료전지 스택의 동적 거동을 예측하기 위해 

사용되는 수학적인 모델은 문헌 [4~5]에 의해 제

시되었다. 이론적으로 최적의 단일 셀에 대한 연

료전지 전압은 모든 작동 전류에서 1.2 V이나 실

제로는 연료전지 내 활성화 에너지 전압에 따른 

손실()과 내부저항에 따른 전압강하(),

산소와 수소의 농도감소에 따른 전압강하()

를 더해서 식 4와 같이 단일 쎌에 대한 연료전지 

전압 ()이 결정된다.

    (4)

연료전지 스택 전압 은 시리즈로 연결된 

셀 수를 곱하여 식 5와 같이 구해진다.

  (5)

여기서 는 각 단위 쎌의 평균 열역학적

인 잠재력으로서 식 6과 같고, 각각의 전압손실

은 식 7~9과 같다[6].

 ×

 ×  ln


 
(6)

    ln
 ln  (7)

    (8)

  lnmax
  (9)

여기서 는 쎌 작동전류이며 
는 캐소드

촉매면에서의 산소 농도이고 은 membrane

resistance이다. 와 와 관련된 dynamic

voltage 는 식 10과 같다.




 


 


 (10)

여기서 는 electric capacitance이며 는 연료

전지 electrical time constant로 식 11과 같다.

  

   (11)

따라서, 연료전지 전압의 동적거동(dynamic

behavior)는 식 12와 같다.

   (12)

전기비행기에서 사용하고자하는 연료전지는 PEM

형으로 Horizon사의 AeroPack제품이다. 연료전지 

모델링을 위하여 표 2의 파라메터를 사용하였다.

제작사에서 제공한 성능 데이터 및 식 4~12를 사

용하여 Matlab/Simulink로 연료전지를 모델링하

고 시뮬레이션한 결과는 그림 5와 같다.

시뮬레이션 결과는 제작사에서 제공한 데이터

와 잘 일치함을 알 수 있다.

전기추진 비행기에서는 200W급 연료전지 2개

를 병렬로 연결하여 400 W급까지 출력이 나오도

록 사용할 예정이다.
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Battery type Lithium-ion

Nominal voltage 35.42857 V

Rated capacity 4.3 Ah

Initial state-of-charge 100 %

Maximum capacity 4.6 Ah

Fully charged voltage 41.8 V

Nominal discharge current 2.3 A

Internal resistance 0.0168 Ω

Exponential zone 37V at 2.5Ah

표 3. Battery block parameter
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그림 6. Battery model verification
그림 7. PMS passive control Simulink

diagram

2.4 배터리 모델링 및 검증

제작사의 데이터를 기반으로 하는 배터리의 

성능을 예측하기 위한 kinetic battery model은 

문헌[7~8]에 의해 개발되었다. 본 논문에서 배터

리 모델은 Matlab/Simulink에서 제공하는 라이브러

리에 있는 블록을 사용하였으며, 배터리의Simulink

모델에 대한 검증을 수행하고자 PQ4550XQ제품에

대하여 단전지 10개를 직렬로 연결한 경우에 대

하여 표 3과 같이 배터리 블록 파라메터를 선정

하였다.

그림 6은 제작된 배터리 팩을 2.3 A (0.5 C)

와 4.5 A (1.0 C)로 방전하면서 측정한 voltage -

capacity 시험결과를 시뮬레이션 결과와 비교한 

것이다. Capacity가 1,000 mAh 근처에서는 약간

의 차이가 있지만 전반적으로 잘 일치함을 알 수 

있다.

전기추진 무인기에 사용하고자 하는 배터리 

팩은 리튬-이온 폴리머 타입으로 ENERLAND사

의 PQ4550XQ 단전지 7개를 직렬로 연결하여 제

작한 모듈이다. Nominal 전압 35.9 V, 용량 110

Wh 를 가진다. 배터리 팩에 사용된 단전지는 큰 

순간 출력을 낼 수 있도록 20 C (전체 배터리 용

량을 1/20 시간 안에 방전 가능) 의 높은 방전율

을 가지는 것을 사용하였다.

2.5 구성품 통합 및 시뮬레이션 결과

그림 2와 같이 본 논문의 연구대상인 전기추

진 비행기에 사용하고자 하는 태양전지, 연료전

지, 배터리의 Simulink 모델을 결합한 시스템 모

델은 그림 7과 같다.

각 전력원은 별도의 전력 변환기 없이 전원 

버스에 연결되므로, 운용중 전원 버스의 전압은 

각 전력원들에 주어지는 출력전압이 된다. 결과

적으로 전원 버스에 물려서 일종의 레저보어

(Reservoir) 역할을 하는 배터리 전압이 시스템의 

기준전압이 되며, 이 전압이 버스 전압이다. 운용

중의 실시간 배터리 전압을 기준으로 태양전지의 

출력 전압이 정해지면, 식 13을 통해 태양전지로

부터의 전류가 결정된다. 그런데, 태양전지의 성

능 그래프로부터, 출력전압이 과도하지 않은 범

위 안에서 전류는 사실상 태양광의 세기에 의해

서 결정됨을 알 수 있다.

마찬가지로, 연료전지의 출력 전압 역시 배터

리의 전압과 동일하게 되도록 전류가 조정되어 

연료전지의 출력이 결정된다.

이러한 각 전력원의 전류의 합은 추진요구전

력으로부터 결정되는 모터의 전류와 같아야 하므

로 식 13을 통해 배터리의 전류가 결정된다.

    (13)

추진요구전력이 변할 경우 모터전류도 변하므

로 curve를 따라서 배터리의 실시간 전압도 
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그림 8. Transient results
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그림 9. Transient results
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그림 10. Final solar radiation

달라지게 된다.

태양광 강도와 외기온도가 각각 500 W/m2,

25 ℃로 고정인 조건에서 모터 요구전력이 시간

에 따라 다양한 프로파일로 변하는 경우, 각 전

력원으로부터 공급되는 출력의 변동 특성은 그림 

8, 9와 같으며 변동 경향이 모터 요구전력에 따

라 변함을 확인할 수 있다. 그림 8을 통해 시뮬

레이션 초기에 높은 모터 요구전력은 배터리에서 

주로 공급하므로 배터리는 비행을 위한 주동력원 

보다는 이륙 등의 큰 순간 출력이 필요한 경우에 

부족한 출력을 보완 해주는 전력원으로 역할을 

수행함을 알 수 있다.

배터리 출력이 크게 공급되는 영역인 0에서 30

초 및 200에서 210초 영역에서 SOC(State Of

Charge) 및 배터리 전압이 떨어지지만 모터의 순

항 요구전력에 해당하는 120초에서 200초 영역에

서는 연료전지에서 280W, 태양전지에서 100W를 

공급함에 따라 그림 9를 통해 이 영역에서 배터

리의 SOC 감소가 좀 더 완만해짐을 확인할 수 

있다.

동지 및 하지일 때, 전기비행기가 오전 10시부

터 오후 2시 30분까지 4시간 30분간 수평으로 순

항하기 위해 필요한 출력을 공급하기 위해서는 

목표 순항시간동안 태양전지로부터 생성되는 출

력을 고려해야 한다. 이 시간 동안 수평면에 입

사되는 태양광 강도는 대기권 끝에서 식 14와 같

다.

 




cos

 
·coscoscossinsin

(14)

여기서, 는 태양광 상수로서 1,367 W/m2

이며 은 춘분으로부터 경과일이다. 지표면에서

의 태양 복사에너지는 식 14에서 clearness

index(= 0.6)를 곱하여 식 15와 같이 결정된다.

· (15)

여기서 는 위도(대전지역=36.18)이며 는 

-23,5 °～+23,5 °사이에서 변화하는 태양의 적위

이고, 는 -180 ~ 180 °까지 15 °단위로 변화하

는 하루 중의 시간이다.

대전지역에서 태양광 강도의 변화는 그림 10

과 같으며 12시경 하지와 동지일 때의 태양광 강

도의 차이는 400 W/m2의 차이가 있다.

그림 8, 9에서 0에서 240초까지 모터요구전력 

변하는 경우에 이어 4시간 30분 동안 420 W로 

순항하고자 할 경우 그림 10과 같이 태양광 강도

의 변화를 적용하여 태양전지로부터 생성되는 출

력의 변화에 따라 시스템의 출력 변동 특성은 동

지와 하지의 경우 각각 그림 11, 12와 같다. 여기

서 연료전지로 공급되는 수소와 산소의 분압은 

각각 1 atm, 0.21 atm으로 비행 전 구간에서 일

정하다고 가정하였다. 동지에는 태양전지로부터

의 최대 출력이 86 W로 낮아 배터리와 연료전지

에서 많은 출력을 낸다.

하지의 경우 태양전지에서 최대 178 W의 출력
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그림 11. Transient results at the winter
solstice
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그림 12. Transient results at the summer
solstice

에너지 비율 동지 하지

태양전지 18.6 % 39.6 %

연료전지 76.4 % 59.9 %

배터리 5.0 % 0.5 %

표 4. Used energy portion

에너지 비율 동지 하지

연료전지 capacity 19.2 % 36.7 %

배터리
Min.SOC 16.0 % 86.4 %

Final.SOC 24.2 % 93.0 %

표 5. Remained energy comparison

을 내므로 배터리의 경우 충전을 하며 비행 할 

수 있다. 순항 및 착륙 시에서 주 공급전력원으

로는 태양전지로부터의 출력은 모두 사용하고 나

머지는 연료전지의 출력을 주로 사용하며 동지와 

하지의 경우 모두 착륙 시 200 W로 낮은 추진요

구전력에 대하여 배터리는 충전하면서 비행할 수 

있음을 확인할 수 있다. 동지와 하지일 때 사용

된 에너지의 비율은 표 4와 같다. 동지에 비해 

하지의 경우 태양전지로부터 46.9% 더 높은 에

너지를 얻을 수 있다.

비행 중 구름이 끼여 태양전지로부터 출력을 

얻을 수 없고, 연료전지의 고장으로 출력을 얻을 

수 없는 비상상황이 발생하여 배터리로부터 남은 

전력으로 하강해야 한다고 할 경우 배터리의 

SOC는 최소 30%는 유지하고 있어야 한다. 표 5

를 통해 4시간 30분 비행완료 후 배터리의 SOC

를 비교해보면, 동지의 경우 배터리는 24.2%로 

낮은 수치로 비상상황을 대비하여 전 시스템의 

safety확보가 필요함을 알 수 있다.

이에 비해 하지의 경우 배터리 SOC는 93%의 

높은 수치로 SOC 30%를 유지하면서 배터리의 

출력으로 순항 시 전력원으로 사용하게 되면 연

료전지의 출력을 그만큼 적게 사용하면서 비행할 

수 있으므로 연료전지의 수소저장무게가 그만큼 

낮아져도 된다. 따라서 비행 시 각 전력원의 출

력에 대하여 효율적 전력분배가 필요함을 알 수 

있다.

Ⅲ. 결 론

본 연구는 능동적 제어로직이 적용된 전력제

어 시뮬레이션으로 발전시켜나가기 위한 선행연

구로써, 각 전력원 및 시스템을 모델링 및 검증

을 수행하였다. 시뮬레이션 결과 각 전력원들의 

성능은 적절히 모사됨을 확인 하였고, 이러한 전

력원들을 결합하여 Passive 전력제어 시스템을 

구성하여 비행기의 요구동력 시나리오 대하여 시

뮬레이션을 수행하여 각 전력원들의 출력 특성 

변화를 알아보았다.

그 결과 특별한 능동 전력제어 없이도 배터

리의 경우 다른 전력원에 비해 순간 출력이 필요

한 경우에 부족한 출력을 보완해주는 전력원으로 

역할을 수행하며, 연료전지와 태양전지는 순항영

역에서 주 전력을 공급하여, 전력원별 특성에 맞
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는 운전이 수행됨을 확인 하였다.

오전 10시에서 오후 2시 30분까지 4시간 30분 

동안 비행에 대한 시뮬레이션을 수행한 결과, 동

지에 비해 하지 때 태양전지로부터 약 46.9% 높

은 출력이 나와 이 시간 동안 태양전지와 연료전

지의 출력만으로도 비행이 가능하므로 배터리는 

충전을 하면서 비행 가능함을 확인하였다.

주어진 비행프로파일에 대하여 비행 완료 후 

남은 SOC를 비교한 결과 동지에는 비상상황을 

대비하여 시스템의 안전성 확보가 필요함을 알 

수 있고, 하지의 경우 효율적인 전력배분이 필요

함을 알 수 있었다. 이를 위해 향후 능동 전력제

어 시스템에 대한 시뮬레이션을 수행할 예정이

며, 좀 더 상세한 비행 시나리오나, 순간적인 기

동(자세 변화에 따른 태양전지의 출력변화에 따

른 영향)등에 대하여 시뮬레이션 모델 보완 등을 

통해 더 정밀한 시뮬레이션을 수행할 예정이다.
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