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비행프로파일에 대한 전기추진 경량비행기의 배터리 성능 예측

김현기*, 김성찬
한국항공우주연구원

Prediction of Battery Performance of Electric Propulsion 
Lightweight Airplane for Flight Profiles

Hyun-Gi Kim*, Sungchan Kim
Korea Aerospace Research Institute

요  약  전기동력을 기반으로 하는 전기추진비행기는 화석연료 사용에 따른 CO2 발생을 줄여서 지구온난화에 대응할
수 있고 에너지의 효율적 사용을 통해서 장기적으로 비행기의 운용비용을 줄일 수 있다. 이런 이유로, 미국과 유럽연합 
등 선진 항공국가에서는 미래의 완전한 전기비행기 구현을 위한 혁신적 기술개발을 선도적으로 진행하고 있다. 현재, 
국내에서는 기존 2인승 엔진 비행기를 전기추진비행기로 개조하는 연구개발이 진행 중에 있다. 개조대상 비행기는 
KLA-100으로써 엔진 장착공간과 부조종사 공간을 활용하여 배터리 팩을 설치하고, 30분의 비행시험을 목표로 하고 
있다. 해당 목표를 달성하기 위해서는 배터리 성능이 보장되어야 하는데, 개조 비행기에는 비출력 150Wh/kg, 중량 
200kg 그리고 C-rate 3~4인 리튬-이온(Li-ion) 배터리가 설치된다. 본 논문에서는 설계된 배터리 팩이 장착된 전기추
진비행기의 비행 가능성을 사전에 점검하고자 한다. 이를 위해 30분 비행 프로파일을 시동 및 활주단계, 이륙단계, 상승
단계, 순항단계, 하강단계, 착륙 및 활주단계로 구분하고, 각 단계에서 요구되는 배터리 용량을 계산하여 최종 목표로
하고 있는 30분 비행 가능 여부를 평가하였다. 또한, 비행속도에 따른 비행 가능시간과 항속거리를 분석하여 전기추진비
행기용 배터리 팩의 비행성능을 파악하였다. 

Abstract  Electrically powered airplanes can reduce CO2 emissions from fossil fuel use and reduce 
airplane costs in the long run through efficient energy use. For this reason, advanced aviation countries 
such as the United States and the European Union are leading the development of innovative 
technologies to implement the full-electric airplane in the future. Currently, the research and 
development to convert existing two-seater engine airplanes to electric-powered airplanes are underway
domestically. The airplane converted to electric propulsion is the KLA-100, which aims to carry out a 
30-minute flight test with a battery pack installed using the engine mounting space and copilot space.
The lithium-ion battery installed on the airplane converted to electric propulsion was designed with a
specific power of 150Wh/kg, weight of 200kg, and a C-rate 3~4. This study confirmed the possibility of
a 30-minute flight with a designed battery pack before conducting a flight test of a modified electrically
propelled airplane. The battery performance was verified by dividing the 30-minute flight profile into 
start/run stage, take-off stage, climbing stage, cruise stage, descending stage, and landing/run stage. The
final target of the 30-minute flight was evaluated by calculating the battery capacity required for each
stage. Furthermore, the flight performance of the electrically propelled airplane was determined by 
calculating the flight availability time and navigation distance according to the flight speed.
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1. 서론

지구온난화로 인해 발생한 기상이변은 전 세계적인 문
제로 대두되고 있으며, 지구온난화의 대표적인 원인으로 
꼽히는 온실가스를 절감하기 위한 노력이 국제적으로 이
루어지고 있다. 이러한 세계 동향에 따라 국내외 항공분
야에서도 연료전지를 이용한 전기동력 추진시스템[1,2] 
또는 태양광을 이용한 고고도 장기체공 무인기와 같은 
친환경 기술을 개발하기 위한 연구가 꾸준하게 진행되고 
있으며[3-5], 최근에는 기존의 가스터빈엔진과 전기추진
시스템을 결합한 하이브리드 추진시스템이 주목받고 있
다[6,7]. 

그 일환으로 국내에서는 기존의 2인승 엔진 동력 비행
기를 전기추진동력으로 개조하고 비행시험을 통해 전기
추진 모터와 인버터, 냉각계통 등, 주요 구성품의 성능을 
입증하고자 하는 연구개발이 진행되고 있다. 개조대상 비
행기는 베셀(Vessel)사의 KLA-100이다. 개조대상 비행
기로 Pipistel, CTLS, KLA-100 등 3개 후보기종에 대
한 검토를 수행하였으며, 지리적 여건과 항공기 안전성을 
고려하여 국내 개발사의 KLA-100을 적용대상 기종으로 
선정하였다.

Fig. 1. KLA-100 of Vessel 

  

Fig. 1의 KLA-100 비행기는 최대이륙중량 600kg의 
레저/스포츠용 경량비행기로써, 탑승인원은 조종사를 포
함한 2인승이며, 비곡예 비행 및 주간 시계비행 방식으로 
운용한다. KLA-100의 최대추력은 100마력(75.6kW), 
최대순항속도는 185km/h(100kts), 최대순항거리 1,400km 
이상이며, 최대 순항속도로 562분을 비행할 수 있다[8].

본 연구의 목적은 기존 KLA-100 비행기의 엔진 장착
공간과 부조종사 공간을 활용하여 C-rate가 3~4로 설계
된 비출력 150Wh/kg, 중량 약 200kg인 리튬-이온
(Li-ion) 배터리(총용량 28kWh)를 탑재하여 전기추진 
동력으로 개조하고, 30분의 비행시험을 통해 추진모터/

인버터의 전기추진비행기 적용 가능성을 타진하는데 있
다. 본 연구에서는 전기추진비행기의 비행 가능성 확인을 
위해 30분 비행 프로파일을 시동/활주단계, 이륙단계, 상
승단계, 순항단계, 하강단계, 착륙/활주단계로 구분하고 
각 단계별로 요구되는 동력별 배터리 용량을 계산하여 
최종 목표로 하고 있는 30분 비행 가능 여부를 평가하였
다. 그리고, 비행속도에 따른 비행가능시간과 항속거리를 
평가하여 탑재된 배터리 성능도 가늠하였다.  

2. 비행시험 프로파일

전기동력 추진계통 설계를 위해서는 비행기 임무 요구
도를 설정해야 한다. 본 연구는 비행시험을 목적으로 하
고 있어, 비행시험 미션프로파일 (Mission Profile)을 요
구도로 설정하였다. 

Fig. 2는 비행시험 프로파일이다. 각 단계에서 배터리 
요구출력 계산을 위해 필요한 시간, 속도, 상승각, 하강각
에 대한 정보는 ①∽⑥에 주어져 있다. 배터리 성능에 대
한 보수적인 평가를 위해 전체 비행시험 프로파일 시간
을 목표시간보다 약 30% 이상 증가한 40분으로 설정하
여 각 배터리의 요구출력을 계산하였다.  

①-② 시동, 활주 및 이륙 단계 
 : 활주 및 이륙 5분, 이륙속도 103.75 km/h, 활주거

리 400m 
③ 상승 단계 
 : 상승 5분, 상승각 8도, 상승률 3.4m/s, 상승속도 

103.75km/h, 고도 1,020m 
④ 순항/임무 단계 
 : 순항 15분, 순항속도 150km/h  
⑤ 하강 단계 
 : 하강 10분, 하강각 3도, 하강률 1.45m/s, 하강속

도 99.6km/h
⑥ 착륙 및 활주 단계 
 : 착륙 및 활주 5분, 착륙속도 99.6km/h, 착륙 후 

활주거리 400m

Fig. 2. Mission Profile of Flight Test
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3. 전기추진비행기 성능해석

3.1 공력성능 분석
실제 비행기 날개의 항력계수에는 유한한 날개 길이로 

인한 날개끝의 와류와 내리흐름(downwash) 때문에 발
생하는 유도항력(induced drag)이 크게 작용하게 된다. 
Prandtl lifting-line theory로 부터 유도항력을 고려한 
항력계수는 식 (1)과 같다[9].

  




 
 (1)

여기서, 
 이다.

식 (1)에서 는 최소항력계수(zero-lift drag 
coefficient) 또는 유해항력계수, 은 양력계수를 의미

한다. 두 번째 항의 는 유도항력계수로써, AR(aspect 

ratio)은 종횡비, 는 Oswald efficiency number인데 
유도항력을 최소화하는 이상적인 타원형 날개를 1.0으로 
하여 일반적인 날개는 0.8 정도의 값이다. 

본 논문에서는 최소항력계수()에 대해 KLA-100
과 유사기종인 세스나(Cessna) 비행기의 데이터를 적용

하였고, 유도항력계수()는 =0.8, KLA-100의 종횡비

(AR) 7.9를 적용하여 계산하였다. 따라서, 본 논문에서
는 식 (2)의 양항곡선(drag polar)식을 적용하였다.
  

 (2)

최소 항력계수()는 식 (3), 양력계수()는 식 (4)
와 같이 계산된다.

 


 (3)

 


 (4)

여기서, 는 항력, 는 양력, A는 날개면적, 는 공
기밀도(1.293kg/m3 @해면고도), 는 속도(m/s)를 의
미한다. KLA-100의 최대이륙중량은 600kg, 순항속도
는 172km/h, 날개면적(A)은 11.4m2 이다. 참고로, 식 
(4)에서 순항비행시 양력()은 최대이륙중량에 중력가
속도(9.8m/sec2)을 곱하여 계산한다. 

3.2 비행성능 분석
배터리 성능을 평가하기 위해 비행프로파일을 활주 및 

이륙단계, 상승단계, 순항단계, 하강단계, 착륙 및 활주단

계로 나누어 각 단계에서 소요될 것으로 예상되는 배터
리 용량을 평가하였다. 

3.2.1 활주 및 이륙단계
활주/이륙단계는 활주를 위한 정지상태에서 비행기가 

지면에서 떠오르는 상태까지를 의미한다. 이때의 평형방
정식은 식 (5)와 같다. 

본 논문에서는 이륙속도는 실속속도의 1.25배로 적용
하였다. 실속속도는 양력계수가 최대일 때이며, 식 (6)으
로 계산된다. 참고로, KLA-100의 실속속도는 83km/h 
이다.

 



 (5)

 

max

 (6)

위의 식에서, 는 추력, 는 항공기 중량, 는 이

륙속도, 은 실속속도, 는 최대 양력계수를 의미

한다.

식 (5)에 이륙속도를 반영하고 요구동력식  을 

이용하면 활주단계 요구동력은 식 (7)과 같이 계산된다.

 

 





 




 





(7)

식 (7)에서 항력계수()는 식 (2)의 양항곡선식으로 
부터 구해지는데, 그 전에 양력계수()는 식 (4)에서 

 를 대입하여 구해진다. 또한, 는 정지상

태에서 이륙속도()를 적용하여 계산하였다. 

3.2.2 상승단계

Fig. 3에 나타낸 것처럼 비행기가 속도 , 상승각 
를 유지하며 상승비행을 할 때, 비행기의 힘의 평형은 식 
(8)과 같이 나타낼 수 있다.

 





   

(8)

비행기가 일정한 속도 로 상승한다고 가정하고, 상
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승률 sin을 식 (8)에 대입하면 식 (9)

와 같이 주어진다. 

 
 (9)

여기서, 는 상승속도, 는 상승높이를 의미한다.

Fig. 3. Force Equilibrium of Climb Flight

요구동력   이므로, 식 (9)에 식 (3)의 항력

()을 대입하면 상승단계 요구동력은 식 (10)과 같이 
계산된다.

 

 



 








(10)

식 (10)의 요구동력을 구하기 위해서는 항력계수를 구
해야 한다. 식 (2)의 양항곡선식으로부터 항력계수()
를 계산하려면 식 (4)로 부터 양력계수()를 계산해야 

한다. 이를 위해 식 (4)에서 중력()과 상승각()을 반

영하여 양력()을 나타내면 식 (11)과 같다.

본 논문에서는 식 (11)을 계산하기 위해서,  상승속도

는 실속속도() 1.25배의 속도, 상승각은 8로 가정

하였다. 

 




 (11)

3.2.3 순항단계
비행기가 수평 비행조건일 경우 다음 관계가 성립한

다.

   (12)
식 (12)로 부터 추력은 식 (13)과 같이 표현되며, 요구

동력은 식 (14)와 같이 계산된다.

   





 




 









(13)

 ×  



×

 




 





 




 


(14)

위의 식에서, 는 순항속도, 는 유도 항력계수을 

의미한다. 참고로, 식 (14)를 속도로 미분하면 식 (15)와 
같이 전개되며, 최소 요구동력에서의 속도식은 식 (16)과 
같다.




 




 






  (15)

min  
 









 




(16)

식 (16)의 속도관계를 식 (14)에 대입하면, 최소 요구
동력은 식 (17)과 같다.

min  



 


 





 






 





(17)

3.2.4 하강단계
비행기가 하강할 때 작용하는 힘은 Fig. 4와 같다. 이

때 일정한 속도로 하강한다고 가정하면, 비행 방향에 수
직 및 수평 방향으로 작용하는 힘의 평형 방정식은 식 
(18)과 같다.

 




  (18)

상승률과 유사하게 하강률sin을 

식 (18)에 대입하면 식 (19)와 같이 주어진다. 
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 
 (19)

여기서, 는 하강속도, 는 하강높이, 는 하강각을 
의미한다.

Fig. 4. Force Equilibrium of Descending Flight

상승단계에서 요구되는 동력은 식 (20)과 같이 계산된
다.

 





 








(20)

식 (20)의 요구동력을 계산하기 위해서는 상승단계와 
유사하게 식 (2)로부터 항력계수()를 구해야 한다. 이
를 위해 먼저 양력계수()를 계산해야 하는데, 항공기 

중량()과 하강각()을 반영하여 양력()을 나타내

면, 식 (4)는 식 (21)과 같이 표현된다.

 










 (21)

여기서, 식 (21)을 계산하기 위해 하강속도는 실속속도

()의 1.2배, 하강각은 3를 적용하였다. 

3.2.5 착륙 및 활주단계
착륙 및 활주단계는 활주 및 이륙단계와 유사하게 계

산될 수 있다. 이 단계의 평형방정식은 식 (22)와 같다.

 



 (22)

여기서, 는 착륙속도를 의미한다. 요구동력   

와 식 (23)에 의해 활주단계 요구동력은 식 (24)와 같이 
계산된다.

 



 (23)

 





 










(24)

식 (24)의 요구동력을 구하기 위해서는 가속도

를 계산해야 하는데 본 논문에서는 실속속도

() 1.2배의 속도로 착륙하여 정지하는 것으로 적용하

였다.

3.3 비행프로파일에 대한 배터리 성능평가
일반적으로 연료를 사용하는 비행기는 Brequet 공식

을 사용하여 항속거리와 항속시간을 계산한다[10]. 그러
나, 배터리를 동력원으로 사용하는 비행기는 비행시 무게
의 변화가 없기 때문에 식 (25)과 같이 에너지를 동력의 
시간에 대한 적분으로 표현하여 항속거리와 항속시간을 
예측할 수 있다[11].

 




  (25)

식 (25)로부터, 시간에 대해 전력이 일정한 것으로 가
정하면 배터리의 사용시간은 식 (26)과 같이 표현된다.

 

 (26)

식 (26)에서 는 배터리의 에너지용량, 는 모터로 
공급되는 전력을 의미한다. 따라서, 항속시간()을 
배터리 에너지용량, 요구동력, 효율의 관계로 나타내면 
식 (27)과 같으며, 항속거리는 식 (28)로 계산된다.  

  

 (27)

 


∙ (28)

여기서, 는 비행속도, 은 요구동력, 은 전체효율

로써 프로펠러 효율과 모터효율의 곱을 의미하는데, 본 

논문에서는 전체효율()을 0.7로 가정하였다. 

Table 1은 Fig. 2의 비행 프로파일에서 각 단계의 요
구동력과 배터리 소모량을 보여주고 있다. 40분의 비행 
프로파일에 의해 소모되는 배터리 용량은 22.95kWh로 
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계산되었다. 따라서, 개조 비행기에 장착되는 배터리 총 
용량은 28kWh 이므로 비행 후에도 배터리는 22% 수준
의 여유 에너지를 확보하는 것으로 평가되었다. 

Stage Time
(min.)

Required 
Power(W)

Battery 
Consumption

(kWh)

Take-off 5 35,801 4.26
Climbing 5 37,692 4.49
Cruising 15 33,607 12.00

Descending 10 8,606 2.05
Landing 5 1,278 0.15

Sum 40 22.95

Table 1. Battery consumption in flight profile

3.4 비행시간 및 항속거리
Table 1에서 활주 및 이륙단계와 상승단계에서는 

8.75kWh, 하강 및 착륙 단계에서는 2.2kWh를 사용하
는 것으로 예측된다. 따라서, 배터리 총 용량은 총 28kW
이므로, 순항단계에서 사용 가능한 배터리 용량은 최대 
17.05kWh 이다. 

Fig. 5는 가용한 배터리 용량을 적용하여 속도에 따른 
항속거리와 비행시간을 보여주고 있다. Fig. 5에서 비행
속도 증가에 따라 비행 가능시간은 점차 감소하고, 항속
거리는 비행속도 105km/h 까지는 증가하다가 감소하는 
것으로 파악되었다. 특히, 비행속도 105km/h에서 39.6
분 동안 비행가능하고 항속거리는 가장 긴 69km로 예측
되었다. 또한, 시험비행에서 계획하고 있는 비행속도 
150km/h에서는 21분 동안 비행이 가능한 것으로 예측
되었다. 따라서, 비행시험에서는 순항단계의 비행시간을 
15분으로 계획하고 있으므로 순항비행부터 착륙까지 요
구되는 배터리 용량에는 문제가 없을 것으로 판단된다. 

Fig. 5. Flight Time and Range according to Velocity

4. 결론

본 연구에서는 국내에서 개발된 전기추진 핵심구성품
(추진모터/인버터)의 성능을 검증 하고자 기존 엔진동력 
비행기를 전기동력 추진이 가능토록 개조하고, 시험비행 
프로파일에 대한 배터리 팩의 동력성능을 평가하였다. 

시험비행 프로파일에서의 배터리 소모량을 예측하기 
위해 프로파일을 활주 및 이륙단계, 상승단계, 순항단계, 
하강단계, 착륙 및 활주단계로 구성하였고, 각 단계에서
의 속도, 시간, 추력 등의 정보를 통해 해당 단계에서의 
배터리 소모 전력을 평가하였다. 배터리 성능 평가결과는 
아래와 같다.

첫째, 활주 및 이륙단계와 상승단계에서는 8.75kWh, 
하강 및 착륙 단계에서는 2.2kWh를 소모하는 것으로 예
측되었고, 순항단계에서 사용할 수 있는 배터리 용량은 
17.05kWh로 평가되었다. 

둘째, 비행속도 증가에 따라 비행 가능시간은 점차 감
소하고, 항속거리는 비행속도 105km/h 까지는 증가하
다가 감소하는 것으로 파악되었다. 

셋째, 순항단계에서 사용할 수 있는 배터리 용량은 
17.05kWh로 비행속도 105km/h에서 39.6분 동안 비행
이 가능한 것으로 예측되었고, 비행속도 150km/h에서
는 21분 동안 비행이 가능한 것으로 예측되었다. 

넷째, 40분의 비행 프로파일을 완료하기까지 소모되
는 배터리 총 용량은 약 22.95kWh로써 약 22% 여유 에
너지를 확보하고 있는 것으로 평가되었다. 따라서, 본 연
구에서 전기추진 비행기에 적용되는 배터리 총용량이 
28kWh임을 고려했을 때, 배터리 용량 관점에서 최종 목
표로 하고 있는 30분의 시험비행은 달성 가능할 것으로 
평가되었다.
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공기계공학과(석사)

• 2009년 2월 : 충남대학교 항공우
주공학과(박사)

• 1991년 3월 ~ 1994년 12월 : 
(주)광림 과장

• 1995년 2월 ~ 2000년 7월 : 한국항공우주산업 선임연구원
• 2000년 9월 ~ 현재 : 한국항공우주연구원 책임연구원

<관심분야>
항공기 구조설계 및 세부계통


