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ABSTRACT

  This paper deals with the flight test of propulsion system of middle size electrically powered UAV 

(EAV2, Electric Aerial Vehicle 2) which is under development in KARI. EAV2 is low speed endurance 

type UAV whose wing span is 6.9 m, and weight is 18 kg. The UAV has flown for 22 hours in June 

of 2012. The flight test result showed that the propulsion system worked well suppling power for any 

circumstances during the test flight. Each power source worked according to the design purpose.

       록

  한국항공우주연구원 (이하 항우연)에서 개발 인 형 기동력 무인기 EAV2의 추진시스템에 한 

비행시험결과에 하여 기술 하 다. EAV2는 날개 길이 6.9 m, 무게 18 kg의 속 장기 체공형 무인

기이다. 기 동력원으로는 태양 지, 연료 지, 배터리의 세 가지를 동시에 사용한다. EAV2는 2012년 

6월에 22시간 이상 체공 비행에 성공하 다. 시험 결과, 기추진 시스템은 비행  일어나는 여러 상

황에서 필요한 동력을 성공 으로 공 하 으며, 각 동력원들은 설계된 목 에 부합하게 작동되었다.

Key Words: Electric Propulsion( 기추진), Solar Cell(태양 지), Fuel Cell(연료 지), Secondary Cell 

(2차 지), Flight Test(비행시험)

1. 서    론

  국외  국내에서 장기체공형 기동력 유/무

인기에 한 연구가 활발해지고 있으며, 2010년

에 태양 지 무인기 Zephyr 는 성층권에서 2주 

체공 기록을 수립한 바 있다. 한국항공우주연구

원(이하 항우연)에서도 기동력 무인기에 하

여 연구를 활발히 수행 이다[1,2].

  장기 체공 무인기는 유인기를 신하여 장시

간 체공하면서 환경/재난 감시등에 활용가능하

다. 한, 태양 지 등의 친환경 동력원을 이용
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Fig. 1 EAV2 electric powered UAV in flight.

한 반 구 체공을 목표로 한 연구들도 수행되고 

있는데, 이 경우 발사에 많은 비용이 드는 인공

성을 체하여 통신 계, 지상 감시 등을 수

행 가능하다.

  항우연에서는 2010년에 연료 지를 주 동력원

으로 하는 소형 기동력 무인기(EAV1)로 4.5시

간 체공시험에 성공하 으며, 후속기인 형 

기동력 무인기(EAV2)의 개발을 수행 이다[3].

  형 기동력 무인기 EAV2는 날개길이 6.9 

m, 무게 18 kg의 무인기이며, 순항속도 12.1 

m/s 의 속 장기 체공형으로, Payload로는 감

시카메라가 장착되어있어 지상 측  감시 등

에 활용 가능하다. 이 비행기는 자체 항법컴퓨터 

(FCS, Flight Control Computer)가 탑재되어 

GCS (Ground Control Station) 으로부터 임무가 

주어지면 스스로 조종하여 비행을 수행한다.

  이 무인기의 추진 시스템은 친환경 인 동력

원들을 사용하는데, 태양 지, 연료 지, 배터리

의 세 가지를 하이 리드로 사용한다. 다양한 동

력원을 사용하므로 기존의 기 동력 비행기에 

비하여 효율 인 운용이 가능하다. 

  기동력 비행기의 추진 시스템 해 각 동력

원  모터, 모터제어기 등에 한 구성품 시험

과 시뮬 이션, 지상 통합시험이 사 에 수행되

었으며[4,5]. 이후 2011년 말부터 비행 시험을 시

작하여, 2012년 6월 21일에 22시간 13분 체공을 

달성하 다. 이는 국내 무인기  최장기 체공 기

록이다. 

2. 기추진 시스템

  EAV2의 기추진 시스템은 추력계통과 력 

계통으로 나뉜다. 추력계통은 로펠러, 모터, 모

터제어기로 이루어지며, 력계통은 력원인 태

양 지, 연료 지, 배터리로 이루어진다. 태양

지는 무상 에 지인 태양 으로부터 력을 얻

어서 탑재된 연료의 감을 해서 사용되며, 연

료 지는 태양이 없는 야간 비행을 한 것이다. 

한, 배터리는 력의 Reservoir 로써 압 안

정화 뿐 아니라, 상승시 등 큰 력이 필요할 때 

력을 공 해주는 역할  태양이 충분한 경우

에 여유 력을 축 하는 역할을 한다. 

  태양 지는 Fig. 1에서 보는 것과 같이 날개에 

설치되었다. 결정질 실리콘 태양 지이며, 압 

매칭을 하여 원 을 반으로 잘라서 52 직렬

로 연결한 스트링이 날개에 3개 설치 되었다. 연

료 지는 PEM 타입이며, 항공용으로 경량으로 

설계된 제품이다. 연료인 수소는 화학 인 방법

으로 생성되어 공 되는데, 실제 비행에서 가장 

문제가 많았던 부분이 수소발생기 부분이었다. 

배터리팩은 3 Ah 용량의 18650 원통형 Li-Ion 

지를 사용하여 제작하 으며, 이를 7직렬 6병

렬로 연결하고 BMS 를 설치하여 팩을 제작하

다. 

  EAV2의 순항 동력은 184 W이며, 최  동력은 

1 kW 이다. 로펠러는 상용 21“ 로펠러들을 

상으로 하여 풍동 시험을 거쳐서 선정하 으

며, 탑재된 모터는 AXI 사의 모터이다. 속 장

기체공형 임을 고려하여, 큰 로펠러를 사용하

여 속으로 운용하 는데, 이 때문에 같은 추력

에서 모터에 걸리는 토크가 커지게 된다. 때문에 

모터는 력보다는 토크를 기 으로 선정하 다. 

선정된 모터는 2.5 kW 으로 출력기 으로는 

기체의 최 출력에 비하여 충분히 크다. 때문에 

모터가 모형기에 쓰는 등 이긴 하나, 지상에서 

수행된 장시간 내구성 시험에서도 온도 이상 상

승 같은 문제는 발생하지 않았다.

  력계통의 연결은 Fig. 2에 나타나 있는 것과 

같이 굵은 선으로 표시된 력 버스에 특별한 

력 변환기 없이 각 력원들이 직결된다. 따라
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Fig. 2 EAV2 propulsion system.

서 별도의 력원 제어 없이 모터 요구 력  

각 동력원의 운  특성에 따라 정해지는 버스의 

압에 따라 운 되는 방식이다. 

  모터  항법장치 (FCS), Payload는 버스로부

터 력을 공 받는다. 모터 단에는 비행제어 

컴퓨터로부터 제어되는 모터 컨트롤러가 (ESC) 

설치되어있다. 

  그림에 표시되어있지는 않으나, 태양 지 출력

단에는 야간에 버스로부터 태양 지로의 역 류 

손실을 방지하기 한 다이오드가 설치되어있다.

  각 력원들과 버스 사이에 력 변환기가 설

치되어 능동 으로 력원들을 제어하는 능동

력제어 (Active Power Management) 방식과 구

분하기 하여 이와 같이 력 버스에 직결하는 

방식을 수동 력제어 (Passive Power 

Management) 방식으로 지칭하 다. 

  본 비행 시험은 Passive 력 시스템이 용되

었으나, 력 제어를 통하여 효율을 향상시키기 

하여 능동제어에 한 연구도 같이 수행되고 

있다.

  EAV2의 기추진 시스템은 력 시스템 설계

후 구성품 성능시험으로부터 악된 성능 맵을 

이용한 통합 시뮬 이션을 통하여 검증을 수행

하여 설계 개념 확인  최 화를 수행하 고, 

지상 통합시험을 거쳐서 하드웨어 으로 성능을 

확인하 으며, 최종 으로 본 비행시험을 통하여 

실제 기체에서 운용 의 성능을 확인하 다.

Fig. 3 Flight trajectory on GCS monitor.

3. 비행시험 개요

  EAV2의 비행시험은 6월 21일 오후8시 54분에 

야간 이륙으로 시작하 다. 6월 21일은 하지로, 

이 후가 태양 지의 출력이 제일 큰 기간이어

서 비행일로 선정하 다.

  장기체공을 하여 랜딩기어가 없는 계로 

기체는 자동차에 탑재된 런처를 이용하여 이륙

시켰다. 이륙후 목표 고도에 도달한 뒤 비행체는 

지정한 을 심으로 약 1 km 정도의 반경으

로 선회를 지속하 다. (Fig. 3 참조) 선회 비행 

시 기체는 고도  속도를 유지하기 해 트로

틀 값을 조 하므로, 비행  동력소모는 일정하

지 않고 바람 등 주  환경에 따라 지속 으로 

변화한다.

  이륙 후 다음날 오  6시까지는 배터리와 연

료 지를 이용하여 비행하 고, 오  6시 이후에

는 태양 지를 주로 사용하 다. 다음날 12시 41

분에 연료 지가 연료인 수소 공 시스템의 고

장으로 정지하 으며, 연료 지의 정지에도 불구

하고 배터리와 태양 지만으로 순조롭게 비행을 

지속하 다. 

  오후 2시 이후로 구름이 많은 날씨가 지속되

어 태양 지의 출력이 하되었고, 이에 따라 탑

재된 배터리의 에 지를 과다하게 사용하여, 배

터리의 용량 소진으로 인해 22일 오후 7시 7분

에 착륙하 다. 
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4. 기추진 시스템 비행시험 결과

  기체에서 측정되는 값은 총 소모 류 (모터 + 

FCS + Payload) 와 배터리 류이다. 연료 지

의 경우 비행시험 에 통신이 두 되는 문제가 

발생하여 류를 직  측정하지 못하 으나, 지

상시험에서 측정된 I-V 커 로부터 류를 역산

하 다. 태양 지의 출력 류는 총 소모 류에서 

배터리와 연료 지의 출력값을 빼서 계산하 다. 

탑재 장비의 류 측정에 비해 배터리의 류 

통신값이 반응속도가 느려서 이륙시 등 격한 

류 변화시에 이 오차가 태양 지 류값에 나

타난다.

4.1 체 비행에 한 추진 시스템 성능

  체 비행에 한 각 력 시스템의 류 출

력  에 지 소모는 Fig. 4 와 같다. 평균 소모

력은 145 W이며, 이  비행 동력은 125 W 로 

설계 동력보다 아주 낮은 값을 보 다. 20 W 는 

비행제어 컴퓨터  Payload의 소모 력이다. 비

행 동력이 설계 소요동력인 184 W 보다 많이 

낮은 이유는 비행 동력을 이기 하여 실제 

속도를 설계 값보다 더 낮은 속도로 비행한 것

이 주원인이며, 아울러 공력설계의 마진이 설계 

소요동력에 더해지기 때문이다. 비행속도는 스톨 

속도 비 충분한 마진을 가진다.

Fig. 4 Performance of power sources during the flight.

  비행 모드가 트로틀을 일정하게 유지하면서 

비행하는 것이 아니라, 속도  고도를 유지하기 

해서 트로틀을 조정하는 모드이므로 비행  

총 력의 섭동이 큼을 볼 수 있다. 이러한 섭동

은 배터리 류에도 그 로 나타나는데, 이로부

터 순간 인 소모 력의 변화는 배터리가 커버

함을 알 수 있다. 

  밤 9시 (Fig. 4 가로축의 -3시) 에 이륙하여 아

침 6시까지 야간에는 연료 지를 주로 사용함을 

볼 수 있다. 특히, 기에는 배터리가 거의 만충 

상태로 탑재되었으므로 압이 높은 계로 배

터리에서 많은 류가 나오나, 24시 이후로는 어

느 정도 안정되어 0 A 부근에서 충방 을 반복

함을 볼 수 있다. 이 상태에서는 연료 지의 출

력만으로 기체가 비행하게 되므로, 연료 지의 

출력과 총 소모 류의 평균값이 일치한다. 시스

템의 압은 배터리의 상태에 의해서 정해지는

데, 배터리가 안정해 지므로 압도 약 26.5 V 

정도에서 안정화 되었다. 

  아침 6시 이후로는 태양 지 출력이 발생하기 

시작하는데, 이로 인해 배터리의 류가 음의 값

으로 되면서 충 이 시작되어 시스템 압도 상

승한다. 이에 따라 연료 지의 출력도 어든다.

  태양 지의 출력이 높아서 여유 력이 충분한 

계로 오  10시 경에 이미 배터리는 만충 상

태에 도달하 다. 오  10시 경부터 시작되는 

압 피크는 배터리가 과 압 차단에 들어가는 순

간 버스 압에 가 발생하기 때문이다. 이때 

배터리 충 이 차단되므로 태양 지와 연료 지

의 출력이 감함을 볼 수 있다. 

  탑재된 연료 지의 수소 발생기가 출력 상

태에서 오래 사용 시 문제가 발생하는 타입이었

는데, 12시 40분경에 결국 연료 지가 정지하

다. 연료 지가 정지하 음에도 력 공 은 원

활하게 유지 되었다. 

  이후 오후 2시 경부터 오 과 달리 구름이 심

하게 끼었고, 연료 지도 작동하지 않으므로 부

족한 동력을 배터리에서 공 하게 되면서 배터

리의 에 지 사용량이 늘어나 용량 소진으로 오

후 7시 7분에 착륙하 다.

  Table 1은 각 력원별 에 지 발생량을 보여
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다. 간에 정지하긴 했으나, 야간에 거의 단

독으로 사용된 연료 지의 사용량이 가장 많다. 

배터리는 용량이 한정되어 있으므로 사용량이 

가장 작다. 배터리는 비행 시작시 완 한 만충

은 아니었는데, 낮 1시에 충  차단이 발생한 

을 만충  기 으로 잡으면 406 Wh 를 사용하

으며, 이 값은 표시 용량인 466 Wh 의 87% 

로 착륙 시 잔여 용량은 13% 다.

4.2 이륙시 추진시스템 성능

  Fig. 5는 가장 동력 소모가 큰 이륙시의 (5분

간) 추진시스템 상황을 보여 다. 참고로, 태양

지 류에 나타나는 섭동은 기체에서 수행되는 

총 류 측정과 배터리 류값의 송 시간차에 

의한 오차이다. 야간이므로 태양 지 출력은 0 

A 이다. 

  이륙시의 동력은 설계 최  동력인 1,000 W 

이다. 이때 태양 지의 출력은 없으며, 연료 지

Total
Power Source

Fuel Cell Solar Cell Batt.

3,220 1,775 1,068 377

100% 55% 33% 12%

Table 1. Generated energy of power sources (wh).

Fig. 5 Performance of propulsion sys. at take-off.

가 가동되고 있으나 100 ~ 150 W 정도의 출력

으로 운 되므로, 부분의 요구 동력은 배터리

가 공 함을 볼 수 있다. 이후 동력의 변동이 발

생하는 경우에도 직 으로 변동 하는 것은 배

터리 류임을 볼 수 있다. 이러한 특성은 이

에 수행한 지상 통합 하드웨어 시뮬 이션 결과

와 일치하는 경향이다[5].

  기 30 간 1,000 W 로 상승후 600 W 로 

1분간 상승하고, 이후 200 W 정도로 약 40분에 

걸쳐서 500 m 고도까지 상승하 다. 기 30

간의 상승률은 2 m/s 이상으로 체계 요구 성능

인 1 m/s를 훨씬 상회하 다. 

  배터리의 격한 방 으로 시스템 압이 떨

어지면서 연료 지의 출력이 늘어남을 볼 수 있

다. 이후 배터리의 방 율이 면서 시스템 압

이 회복되어서 연료 지의 출력은 소폭 어든

다.

4.3 연료 지 정지시 추진시스템 반응

  비행 시험  오후 12시 40분경에 연료 지가 

정지하 는데, Fig. 6은 이때의 상황을 보여 다. 

그림에서 연료 지의 정지 시 은 비행후 948분 

경으로, 연료 지의 출력이 갑자기 0으로 떨어짐

을 볼 수 있다. 

  정지 이 의 상황은 Fig. 4에서와 같이 오  

10시부터 배터리의 만충으로 배터리 충  차단 

Fig. 6 System response to fuel cell failure.
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 시스템 압이 32 V 후로 상승한 상태이

다. 

  Fig. 6에서 연료 지가 정지한 948분 이 에 

배터리의 충  차단으로 배터리 류가 0 A 로 

유지되는 것을 볼 수 있다. 연료 지 정지 순간

에 배터리의 차단이 풀리면서 방 을 시작하여 

연료 지 출력 만큼의 부족분을 보충함을 볼 수 

있다. 배터리의 차단에서 방 으로의 환은 거

의 즉각 으로 이루어져서 체 소모 동력의 변

동은 발생하지 않았다. 

  2011년 수행된 지상 통합 하드웨어 시뮬 이

션에서 구성품의 고장을 모사한 시험도 수행한 

바 있는데, 이때의 시험 결과와 거의 유사한 결

과를 보여 다.

  Fig. 6에서 보이는 특이한 상으로, 952.5분 

경부터 동력의 감소와 고도상승이 동시에 일어

난다. 이는 국지 인 상승기류를 만났기 때문에 

고도의 상승이 일어나고, 이로 인해 비행제어 컴

퓨터가 트로틀 감소 명령을 내렸기 때문으로 생

각된다. 심지어 953분 경에는 로펠러가 약 20

간 정지하기도 하 다. 

  소모 동력의 감소에 따라 배터리는 충 으로 

(- 류) 환되었으며, 이에 따른 압의 상승으

로 결국 충  차단이 발생하 다. 태양 지는 동

력소모가 어든 만큼 배터리 충 을 수행하면

서 충  차단 까지 일정하게 류를 출력하나, 

배터리가 차단되면서 류를 소모할 곳이 없으

므로 0 A 로 떨어진다. 이때 압은 태양 지의 

Voc (Open Circuit Voltage)로 상승한다.

  이후 소모동력이 늘면서 다시 태양 지 출력

은 증가하나, 연료 지가 정지한 상태에서 배터

리 까지 차단됨으로 인해 소모동력은 태양 지 

출력과 동일하게 되어 두 그래 가 겹침을 볼 

수 있다.

5. 결    론

  형 기동력 무인기 EAV2의 추진시스템에 

하여 22시간 13분 동안 비행 시험을 수행하

다. 비행시험 결과, 기 추진 시스템은 이륙, 순

항 착륙 등 다양한 동력소모 조건과 태양  상

태 등 환경조건에 해서 성공 으로 기체의 비

행에 필요한 추진력  체계 요구 력을 공

하 다. 

  비행  연료 지가 정지하는 비상 상황도 발

생하 으나, 배터리 등 타 력원을 이용하여 문

제없이 비행을 지속하 다. 비행시험 에 수행

된 하드웨어 시뮬 이션에서 이러한 일부 력

원 고장 상황에 해서도 시험한 바 있다.

  순항, 이착륙  동력원 고장 등 비행 시험 

에 발생한 여러 가지 상황에 해 추진 시스템

은 히 동작하 으며, 시스템의 반응은 비행 

 지상에서 수행된 하드웨어 시뮬 이션의 결

과와 유사하게 나타났다. 이로부터, 하드웨어 시

뮬 이션은 실제 성능을 측하는데 유용한 방

법임을 알 수 있다.
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