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1. 서  론

도시의 지상 교통이 포화됨에 따라 항공으로 이동하는 미

래 항공 모빌리티(Advanced Air Mobility, AAM)에 대한 

연구가 이루어지고 있다. 초창기에는 도심간 이동이 목적이

었던 AAM은 도심 내 운항에 대한 안전성 우려와 타 교통수

단 대비 낮은 경쟁력에 대한 우려 등으로 점차 도심과 교외

지역을 연결하는 개념으로 확장되었다. 그러나 현재 AAM

에 적용되는 이차전지의 경우 에너지 저장 밀도가 화석연료 

대비 1/30에도 미치지 못하여 장거리 비행에는 적합하지 않

은 실정이다.(1) 이를 극복하기 위해 배터리와 다른 전원을 

함께 사용하는 방식이 연구되고 있는데, 그 중 가스터빈으

로 발전기를 돌리는 터보제너레이터(Turbogenerator) 방식

이 주목받고 있다. 터보제너레이터는 단위 중량당 높은 출

력을 발생시킬 수 있어 승객과 화물을 운반하는 항공기에 

적합하다. 또한 전기를 생산하기 때문에 배터리의 단점인 

낮은 에너지 밀도를 보완하고, 도심 비행에 필수적인 낮은 

소음을 구현하는 분산 전기추진 모터도 사용이 가능하여 인
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ABSTRACT

In this study, a turbogenerator rig was developed using a JetCat SPT15-RX micro gas turbine turboprop engine. This system 

is proposed as a primary power source for electric propulsion systems to overcome the low energy density limitations of current 

battery-only configurations. The operational characteristics were investigated by varying two key parameters: the DC bus voltage 

and the power lever angle (PLA). Three performance metrics—output shaft rotational speed, DC current, and DC power—were 

analyzed. The results demonstrated that at a constant DC voltage, all three metrics increased as the PLA increased. Conversely, 

for a given PLA, an increase in DC voltage resulted in a higher output shaft speed but a decrease in DC current and power. 

Notably, a maximum DC power of 10 kW was achieved at DC voltages of 45 V and 50 V. Furthermore, a hybrid system was 

constructed by integrating a 12-cell battery with the turbogenerator. Analysis of voltage and current transients revealed the 

battery’s effectiveness as a power buffering mechanism, stabilizing the system by absorbing or supplying power during rapid 

electrical fluctuations, while also identifying its operational limits. To prevent system instability, it is suggested that the battery’s 

state of charge (SOC) be maintained with a sufficient margin. These experimental results provide critical foundational data for 

the further development and optimization of hybrid electric propulsion systems.
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구가 밀집한 지역을 오가는 미래 항공 모빌리티에 적합하다

고 평가받고 있다.(2)

대표적으로 미국의 Joby Aviation은 방산업체인 L3Harris

와 함께 터빈 기반 하이브리드 시스템으로 작동하는 수직 이

착륙기(VTOL)를 제작하여 시험 비행에 성공하였다.(3) 또 다

른 대표적인 AAM 기업인 Beta Technologies는 GE Aerospace

와 함께 AAM에 적용하기 위한 하이브리드 터보제너레이터

를 공동으로 개발하는 협약을 맺었다.(4)

한편, 터보제너레이터 및 이를 포함한 하이브리드 시스템

을 비행체에 적용하는 연구를 마이크로 가스터빈(Micro Gas 

Turbine, MGT)을 이용하여 서브스케일(Sub-scale) 규모로 

진행한 연구도 존재한다. 마이크로 가스터빈은 일반적으로 

1,000N 이하 추력의 가스터빈을 의미하는데, 시스템을 소규

모로 구성하여 낮은 비용과 짧은 기간 안에 시험 및 검증하

는데 적합하다. 

Frigioescu 등(5-7)은 터보제너레이터와 1개의 전기 덕트팬

(EDF, Electric Ducted Fan)이 설치된 리그를 제작하여 25 

V의 전압에서 700 W의 전력을 생산하는데 성공하였다. 후

속 연구에서는 Fuzzy Logic 기반 알고리즘을 적용하며 전압 

안정성을 이전 대비 개선하였고, 이후 시험 리그를 변경 및 

개선하여 직류 48 V 전압을 안정적으로 유지하는 상태에서 

3 kW의 출력을 달성하였다. Guan 등(8)은 30 kW급 마이크

로 가스터빈 발전 시스템을 구성하여 시동 과정에서 스스로 

작동이 가능해지는 조건을 이론적, 실험적으로 규명하였다. 

한국항공우주연구원에서는 이러한 흐름에 맞추어 미래 항

공교통 수단에 적용할 수 있는 하이브리드 시스템을 연구해

왔다. Lee와 Kim(9)은 왕복엔진이 적용된 하이브리드 시스템

을 QTP(Quad-Tilt Prop) 기체에 적용 후 지상시험을 수행

하였고, 2020년에는 Park 등(10)이 왕복엔진 하이브리드 시

스템이 적용된 DTP (Dual-Tilt Prop) 기체를 1시간 동안 비

행시험을 하는데 성공하였다. 이후 가스터빈 터보제너레이

터를 이용한 하이브리드 시스템으로 연구를 확장하여 2024

년에는 Kim과 Huh(11)가 AAM에 적용을 위한 180 kW급 터

보제너레이터에 대해 진행한 시험 결과를 발표하였다. 또한 

Lee 등(12)이 마이크로 가스터빈 기반의 터보제너레이터 리그

를 구축 및 시연하여 가용성 평가를 진행하였고, Cho(13)등이 

해당 터보제너레이터 리그에 배터리를 추가한 하이브리드 

시스템을 구축하여 시험을 진행하였다.

향후 AAM을 상업적으로 활용하기 위해서는 전원 시스템

을 구성하는 터보제너레이터 및 이를 이용한 하이브리드 시

스템에 대한 이해가 필요하다. 대기 중에서 운항하는 항공기

의 특성상 비행 임무와 여러 환경적인 요인으로 인해 시스템

의 작동 전압이 변화할 수 있으며, 터보제너레이터의 성능이 

거꾸로 전압 변화로부터 영향을 받기도 한다. 이러한 현상을 

확인하기 위해서는 실제 시스템을 구성하여 목표 조건에서 

설계한 대로 작동하는지를 검증해야 한다. 그러나 여객기 엔

진으로 진행하는 시험은 소음 및 안전 설비와 고전압 시스템 

등 시험 인프라가 대형화되어 운용에 필요한 시공간 및 금전

적인 비용이 증가한다. 이러한 높은 비용이 진입장벽이 되어 

관련 분야의 연구가 저조한 상태며, 이로 인해 하이브리드 

시스템이 적용된 AAM이 실제 환경에서 겪게 될 문제를 해결

하는데 어려움으로 작용하고 있다. 때문에 시험에 필요한 비

용을 낮추는 것이 중요하며, 마이크로 가스터빈을 이용하여 

같은 시스템을 서브 스케일(Sub-scale) 규모로 구현하여 시

험하는 방법이 주목받고 있다.

본 연구에서는 Cho 등(13)이 진행한 터보제너레이터 및 하

이브리드 시스템 연구를 보완 및 확장하였다. 터보제너레이

터 리그의 성능과 주요 변수들을 측정하였고, 이어서 배터리

가 추가된 하이브리드 시스템을 구성하여 전력 부하가 변동

되는 상황에서 배터리가 반응하여 전력 변동을 흡수하는 역

할을 수행하는 것과, 터보제너레이터를 전력 변동에 대응하

여 출력을 변경시키는 시험을 진행하였다.

Fig. 1 Joby’s turbine electric VTOL aircraft takeoff(3)

Fig. 2 Beta Technologies AAM(4)

Fig. 3 Turbogenerator rig with EDF and electric resistors(5)
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Fig. 4 Schematic of MGT-based turbogenerator rig(13)

Fig. 5 Schematic of Micro Gas Turbine based turbogenerator 

propulsion rig

2. 터보제너레이터 및 하이브리드 시스템 구성

본 연구에서 사용한 터보제너레이터 리그는 Fig. 4의 모

식도와 같이 마이크로 가스터빈 엔진과 발전기, 정류기, 로

드뱅크로 구성되어 있다. 또한 정류기와 로드뱅크 사이에 배

터리를 추가하여 구성한 하이브리드 시스템에 대한 모식도

는 Fig. 5에서 확인할 수 있다.

마이크로 가스터빈의 출력축은 발전기와 직결되어있어, 

엔진이 회전하면 발전기가 함께 회전하면서 교류전력을 생

산한다. 생산된 교류전력은 정류기를 거쳐 직류 전기로 변환

되고 로드뱅크에서 소모되거나 배터리를 충전하게 된다. 배

터리가 연결된 상태에서는 발전기 출력이 부족할 경우 배터

리가 방전되며 부족한 전력을 대신 보충한다.

로드뱅크는 특정 수준의 전압을 강제할 수 있는 Constant 

Voltage 모드를 사용하여 시스템의 직류 버스 전압(이하 버

스 전압)을 변경하였고 이에 따라 터보제너레이터의 성능 변

수 변화와 배터리의 충방전 상태의 전환을 구현하였다.

시험에서 사용한 데이터 중 엔진의 회전속도, 배기온도 등 

엔진에 대한 데이터는 엔진의 ECU에서 데이터를 수신하였

으며, 그 외의 전압, 전류, 온도 등의 데이터는 리그의 각 구

성 요소에 부착한 센서를 통하여 수집하였다.

2.1 마이크로 가스터빈

본 시험에서 사용한 마이크로 가스터빈은 독일 JetCat사

의 터보프롭 엔진인 SPT15-RX 모델이며, 형상 및 세부사양

은 Table 1 및 Fig. 6과 같다.  

터보프롭 엔진은 크게 네 부분으로 구성되어있으며, 엔진

의 전면부터 코어엔진, 동력터빈, 기어박스, 출력축의 순서

대로 배치되어 있다. 코어엔진(Core Engine)은 일반 터보제

트 마이크로 가스터빈에 해당하는 부위이며, 공기를 흡입하

여 연료를 태워서 고온의 후류를 발생시킨다. 동력터빈

(Power Turbine)은 코어엔진으로부터 생성된 후류를 받아 

터빈을 회전시켜서 축의 회전일을 만들어낸다. 동력터빈의 

축은 코어엔진의 축과 물리적으로 별개의 축으로 분리되어

있다. 동력터빈을 회전시킨 후류는 양 측면의 배기구로 빠져

나간다.

동력터빈의 축은 기어박스(Gearbox)와 연결되어있다. 동

력터빈 축이 회전하면 기어박스를 통해 감속되며, 해당 엔진

의 경우 10.24의 비율로 감속된다. 감속된 회전 에너지는 기

어박스와 연결된 출력축으로 전달되며, 최종적으로 엔진의 

축일을 생성한다.

엔진 내부에서 측정된 데이터들은 엔진의 ECU를 통해 전

송되며, 이 중 회전수는 이 중 코어엔진과 출력축의 회전수

만 측정된다. 코어엔진의 최대 회전수는 125,000 rpm이고 

출력축의 최대 회전수는 7,000 rpm이며, 최고 출력은 15 

kW이다.(13)

Pressure ratio 3.5

Mass flow 0.37 [kg/s]

Consumption full load 550 [ml/min]

Consumption idle 100 [ml/min]

Weight 5,205 [g]

Dimension of the diameter 112 [mm]

Length 520 x 170 [mm]

Exhaust gas temperature 480∼730 [℃]

Idling RPM (core engine) 33,000 [rpm]

Maximum RPM (core engine) 125,000 [rpm]

Maximum RPM (output shaft) 7,000 [rpm]

Reduction Gear Ratio 10.24

Fig. 6 JetCat SPT15-RX Micro Gas Turbine(13)

Table 1 SPT15-RX Specification(14)
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Fig. 7 M30 Motor and Specification(15)

2.2 발전기

발전기는 Fig. 7과 같이 MadComponent사의 M30 모터

를 사용하였다. 발전기 모델 선정 시에는 앞서 결정된 엔진

의 사양과 시험에 사용할 로드뱅크의 사양을 고려하였다. 로

드뱅크의 사양상 최대 사용 전압을 100 V로 제한하였으며, 

엔진 출력축의 최대 회전수인 7,000 rpm과 15 kW의 최대 

출력을 고려하여 상용품 중 조건에 가장 가까운 모델을 선정

하였다.

해당 모델의 모터 상수는 100 KV이며, 발전기에 가해지는 

전압이 1 V가 증가할수록 회전수가 100 RPM씩 증가함을 의

미한다. 또한 발전기의 허용 최고 전류는 230 A이고, 최대 

출력은 14 kW이다.(15) 엔진의 출력축이 회전하면 이와 연결

된 발전기가 동일한 각속도로 회전하며 3상 교류 전력을 생

성한다. 발전기에서 생성된 교류 전력은 정류기를 거쳐 직류

로 변환되며, 본 연구에서는 최종적으로 로드뱅크를 이용하

여 해당 직류 전력을 소모하였다.

2.3 정류기 및 로드뱅크

트랜지스터 등 디지털 신호를 사용하는 오늘날 대부분의 

전자회로는 안정된 직류 전압을 기반으로 작동한다.(16) 하이

브리드 항공기의 전력 시스템 또한 마찬가지로 추진 장치의 

출력을 조절하는 변속기(Electronic Speed Controller, ESC)

와 하이브리드 시스템에 필수적인 배터리 등이 직류 전기로 

작동한다. 때문에 발전기에서 생산된 교류전기를 직류전기

로 변환해주는 장치가 반드시 필요하다. 정류기는 발전기에

서 생산된 교류전기를 직류전기로 변환해주는 역할을 하며, 

본 시험에서는 3상 전파 정류기(Three-Phase Full-Wave 

Bridge Rectifier)를 사용하였다.

로드뱅크는 회로의 전력을 소모하는 장치로서, 실제 기체

에 탑재되는 모터를 비롯한 직류 전원 기반의 전장품들이 소

비하는 총 전력 부하를 모사하는 역할을 하였다. 본 연구에

서 사용한 모델은 외부 전원으로 작동하는 Chroma사의 고

전력 DC 로드뱅크 모델인 63212A-150-1200이다. 해당 모

델의 최대 전압은 150 V이고 최대 전류는 1200 A이다.(17)

2.4 배터리

본 연구에서는 하이브리드 시스템 시험에서 배터리를 사

용했으며, 배터리의 셀 구성은 12S1P이고 총 무게는 6.3 kg

이다. 사용 전압 범위는 36∼50.4 V이고 용량은 22 Ah이다. 

시험 시에는 배터리의 충전 및 방전 데이터를 바탕으로 여유 

마진을 고려하여 로드뱅크의 전압 범위를 46 V 부터 50 V까

지의 구간으로 설정하였다.

배터리는 하이브리드 시스템에서 발전기로부터 생성되는 

전력과 소모되는 전력이 일치하지 않는 상황에서 차이를 줄

여주는 역할을 한다. 만약 생산되는 전력보다 소모되는 전력

이 적은 경우 초과 생산 전력분을 배터리가 흡수하여 충전되

며, 반대의 경우 배터리가 방전되면서 부족한 전력을 대신 

공급해준다. 이러한 작용을 통해 순간적으로 전력 변동이 생

길 경우 충격을 흡수하는 역할과 엔진만으로 달성하기 어려

운 최대 출력 조건에서 부족한 전력을 보충해주는 역할을 한

다. 본 연구에서는 배터리가 순간적인 전력 변동에 대응하는 

측면에 집중하여 시험하였고 충전과 방전이 발생하는 조건

을 분석하였다.

시스템의 요구 출력이 변경되는 경우 엔진은 관성이 있어

서 변경된 출력에 맞추기까지 시간이 소요된다. 이러한 이유

로 만약 짧은 시간동안 출력이 급변하는 경우에는 배터리가 

우선 대응하게 된다. 이 과정에서 외부의 전력이 부족할 경

우 방전되며 전력을 대신 공급해주고, 여유 전력이 발생할 

경우 충전되며 흡수한다.

3. 시험 개요

본 연구의 시험은 터보제너레이터와 하이브리드 시스템으

로 나누어 시행하였다. 터보제너레이터 시험에서는 로드뱅

크를 이용하여 40 V에서 55 V의 구간에서 직류전압을 변화

시켜가며 시스템의 운용 특성을 평가하였다. 이후 터보제너

레이터 리그에 배터리를 추가하여 하이브리드 시스템을 구

성하였고, 시험 구간을 세부적으로 선정하여 로드뱅크의 전

압을 46 V에서 50 V의 범위에서 변경하며 시험하였다.

시험을 진행하며 변수들간의 상관관계를 분석하기 위해 

리그의 구성요소에 대한 데이터를 수집하였다. 일부는 ECU 

등 구성요소에서 자체적으로 전송하는 데이터를 수집하였으

며, 그 외에는 직접 센서를 부착하여 데이터를 측정하였다. 

Table 2에서는 데이터를 수집한 요소들과 수집 항목을 나타

내었다. 이 중 엔진(MGT)은 ECU에서 출력하는 데이터를 전

송받았고 토크미터(Torquemeter)는 기기 자체에서 측정하

여 송출하는 데이터를 수신하였다. 그 외의 요소들은 센서를 

부착하여 측정한 데이터를 수집하였다. 배터리의 경우 배터
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리를 제어하는 BMS(Battery Management System)가 측정

한 데이터를 전송받았으며, 이와 관련한 사항은 Table 3에 

정리하였다. 

Fig. 8에는 시험에 사용한 터보제너레이터 리그와 로드뱅

크의 모습이 나타내어있으며, 데이터를 측정한 요소들의 명

칭과 해당 요소들의 위치가 함께 표기되어있다.

3.1 터보제너레이터 시험

항공기가 운항할 때는 시스템을 구성하는 요소들의 상태

나 운항 조건, 환경 등에 의해 동작 전압이 변경될 수 있다. 

직류 회로에서 버스 전압은 배터리의 전압과 연동되므로, 배

터리가 작동하는 다양한 동작 전압에서 터보제너레이터가 

목표한 출력을 생성해낼 수 있어야 한다. 이를 시험하기 위

해 로드뱅크의 전압과 터보제너레이터 엔진의 PLA(Power 

Lever Angle) 값을 조작변수로 설정하여 각각 버스 전압과 

터보제너레이터의 출력을 모사하였다.

버스 전압에 대해서는, 회로의 전압이 특정 값일때 시스템

의 작동 성능을 확인하기 위하여 로드뱅크의 Constant 

Voltage 모드를 이용해서 전압 값을 고정하였다. 시험에 사

용한 전압값은 배터리의 충전 상태(State of Charge, SOC) 

및 배터리 셀의 전압 범위를 고려하여 40 V, 45 V, 50 V, 55 

V의 네 경우를 선정하였다. 시험은 로드뱅크로 전압을 고정

한 후 PLA를 10%씩 단계적으로 증가시키며 진행하였고, 터

보제너레이터로 달성할 수 있는 출력의 크기와 기계적, 전기

적 변수들의 동작 특성 변화를 관찰하였다. 시험이 완료된 

후 다음 시험 전압으로 값을 변경할 경우 시스템에 충격이 

가해질 수 있다. 이를 방지하기 위해 엔진의 출력을 조금씩 

낮추어가며 Idle 상태로 낮춘 후 안정화 시간을 가진 뒤에 로

드뱅크의 전압을 변경하여 동일한 시험을 반복하였다.

엔진의 PLA는 코어엔진의 목표 회전수에 해당하는 값을 

백분율로 나타낸 값으로, 엔진이 Idle 상태일 때 값이 0이고 

엔진의 출력이 최대일 때의 값이 100이다. PLA는 본 시스템

이 항공기에 적용될 경우 조종사가 엔진의 출력을 가장 직관

적으로 제어할 수 있는 변수이기에 실제와 유사한 상황을 모

사하기 위하여 PLA값만을 조작하였다. PLA를 제어하면 엔

진 및 엔진과 연결된 발전기가 작동하고, 발전기에서 생성되

는 전기적인 출력을 비롯한 여러 기계적, 전기적인 변수들을 

간접적으로 제어할 수 있다.

본 연구에서는 측정한 여러 가지 데이터 중 세 가지 변수

에 대해 결과를 분석하였다. 우선 직류 전류의 경우, 실제 항

공기 시스템에서는 공급되는 전류의 세기를 조절하여 프로

펠러 구동 모터의 출력을 제어하는 핵심 지표가 된다. 또한 

전류량의 증가는 발전기와 정류기를 비롯한 각 소자의 온도 

상승으로 이어지므로, 이를 시스템의 발열 상태를 진단하는 

지표로 활용할 수 있다.

출력축 회전수의 경우 엔진 제조사에서 제공하는 정보에 

따르면 최대 회전수가 7,000 rpm이다. 그러나 코어엔진의 

회전수가 동일하더라도 로드뱅크의 전압에 따라 출력축의 

회전수가 달라질 수 있다. 그러므로 최대 회전수를 초과하는 

경우가 발생하지 않는지 확인하기 위해 각 직류 버스 전압에

서 출력축의 회전수를 관찰하였다.

마지막으로 직류 전력을 측정하여 터보제너레이터를 시험

한 모든 전압 범위에서 시스템이 요구하는 전력을 정상적으

로 공급할 수 있는지 확인하였다.

3.2 하이브리드 시스템 시험

배터리는 터보제너레이터와 함께 하이브리드 시스템을 구

Table 2 Measuring items from MGT hybrid system

No. Component Measured Items

1 MGT Core Engine RPM

2 MGT Output shaft RPM

3 Torquemeter Torque [Nm]

4 Gen. Motor AC Current [A]

5 Gen. Motor AC Voltage [V]

6 Gen. Motor Temperature [℃]

7 Rectifier VC Current [A]

8 Rectifier VC Voltage [V]

9 Load Bank VC Current [A]

10 Load Bank VC Voltage [V]

 

Table 3 Measured items of battery

No. Variable Measured Item

11 Cell Voltage (1∼12) VC Voltage [mV]

12 Total Voltage VC Voltage [V]

13 Current VC Current [A]

14 External Temperature Degree [℃]

15 Internal Temperature Degree [℃]

16 State of Charge (SOC) Percent [%]

17 Discharge Status [Dsg] -

Fig. 8 Picture of Turbogenerator with load bank
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성하며, 발전기의 출력이 시스템의 소모 전력보다 부족할 경

우 배터리가 전류를 방출하고, 반대로 전력이 과발전될 경우 

배터리가 초과분을 흡수하며 충전된다.

본 시험에서 사용한 하이브리드 시스템은 앞선 터보제너

레이터 리그에 12 S 50 V 사양의 배터리를 추가하여 구성하

였다. 배터리는 정류기의 출력단에 로드뱅크와 병렬로 연결

되었다.

하이브리드 시스템 시험은 앞선 터보제너레이터 시험 결

과와 시험에 사용할 배터리의 사양을 고려하여 로드뱅크의 

전압을 46 V에서 50 V의 구간에서 제어하였다. 실제 비행체

에 적용될 경우 배터리가 완충된 상태에서 비행을 시작하는 

점을 고려하여 배터리의 최고 전압에 해당하는 50 V부터 시

험을 시작하였다. 이후 비행하며 배터리의 전원이 소진되는 

상황을 모사하여 로드뱅크 전압을 낮추어가며 시험하였다. 

또한 배터리가 방전되는 것 뿐 아니라 충전되는 상황도 확인

하기 위하여 마지막 구간에서 로드뱅크 전압을 46 V에서 47 

V로 상승시킨 후 시험을 진행하였다. 터보제너레이터 시험

과 마찬가지로 로드뱅크 전압을 변경하는 구간에서는 시스

템에 가해질 충격을 방지하기 위해 우선 엔진의 출력을 Idle

로 변경한 후 진행하였다. 각 구간에서 배터리의 충전과 방

전이 발생할 때 변수들의 변화 및 관계, 그리고 로드뱅크의 

전압이 바뀌는 순간 배터리의 반응을 분석하였다.

또한 로드뱅크는 Constant Voltage 모드를 사용하여 전

압을 제어하는 경우 해당 전압을 유지할 수 있는 전류의 최

대값을 설정할 수 있다. 하이브리드 시험 시에는 최대 전류

값을 100 A로 설정하였는데, 이는 터보제너레이터 시험 시 

직류전류가 100 A를 넘어가는 경우 발전기가 과열되어 온도

가 과도하게 상승하였기 때문이다. 발전기가 과열될 경우 성

능 및 내구성 저하가 발생할 수 있어 이보다 낮은 값으로 전

류 세기의 제한을 두었다. 로드뱅크로 유입되는 직류 전류가 

100 A를 넘어설 경우 로드뱅크의 Constant Voltage가 해제

되기 때문에 해당 지점에서 엔진의 PLA 증가를 멈추었다.

4. 시험 결과 및 분석

4.1 터보제너레이터 시험

4.1.1 터보제너레이터 시스템 회로

본 시험에 사용한 터보제너레이터 시스템의 전체 회로를 

단순화하여 나타내면 Fig. 9와 같이 나타낼 수 있다. 회로에

서 는 터보제너레이터에서 생성되는 교류전압이다. 교류

전원은 정류기를 거치며 직류로 변경되며, 본 연구에서는 정

류과정을 단순화하기 위하여 직류전압인 정류전원전압을 대

신 사용하였고 로 정의하였다. 은 회로에 인위적인 

전압이 걸려있지 않은 상태에서 터보제너레이터의 출력에 

의해 생성되는 직류전압에 해당한다.

Fig. 9 Circuit diagram of turbogenerator system

Fig. 10 Estimated DC Voltage using equation (2) and measured-

to-estimated voltage ratio

는 Constant Voltage 모드로 설정된 로드뱅크의 전압

으로서 버스 전압을 유지해주는 전원의 역할을 한다. 직류 

회로의 인덕턴스와 저항의 크기는 각각 과 로 나타내었으

며, 는 직류 회로에 흐르는 전류이다. 이 를 넘어서

는 순간 전류가 발생하며, 두 값의 차이에 비례하여 직류 전

류가 생성된다. 생성된 직류 전류는 최종적으로 로드뱅크로 

유입되어 소모된다.

4.1.2 전류 생성

Fig. 9의 회로에 흐르는 직류 전류 는 식 (1)과 같이 나

타낼 수 있다.(18)





 

 
 (1)

발전기가 회전하면 내부 코일에 교류전압의 근원이 되는 

역기전력이 발생한다. 이때 전압은 식 (2)와 같이 발전기의 

회전수 에 비례하고, 역기전력 상수 를 곱하여 구할 수 

있다.(18) 이는 앞서 정의한 정류전원전압 에 해당한다. 


 (2)

역기전력 상수 는 발전기의 모터상수의 역수에 해당하

며, 모터상수가 100 KV이므로 역기전력 상수는 0.01 
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V/RPM이 된다. 식 (2)를 기반으로 전류가 발생하는 순간의 

회전수와 역기전력 상수를 곱하여 을 계산하였고, 버스 

전압인 와 비교하여 Fig. 10에 나타내었다. 각 경우에 대

해 과 는 5% 미만의 차이를 보여 식 (2)와 유사한 결

과를 나타내었다.

본 시험에서는 회로에 기전력을 유도하는 장치가 없어 인

덕턴스 의 값이 매우 작고, PLA값이 일정하여 전류가 안정

된 상태를 다루므로 식 (1)의 인덕턴스 항을 무시할 수 있다. 

나머지 항을 에 대한 식으로 정리하고 식 (2)를 정류전원전

압에 대입하면 식 (3)과 같이 나타낼 수 있다. 이때 특정 순

간의 정류전원전압이 버스전압보다 클 경우 도통조건이 형

성되어 회로에 전류가 흐르게 된다.

 









 

 
 (3)

    

이를 바탕으로 정류기와 로드뱅크 사이의 전선 저항을 0.1

Ω으로 가정하여 식 (3)을 계산한 결과를 Fig. 11에 나타내었

다. 발전기의 회전속도가 증가할수록 직류 전류가 선형적으

로 증가하며, 동일한 회전속도에서는 로드뱅크의 전압이 높

을수록 전류가 감소하는 경향을 예측할 수 있다. Fig. 12는 

실제 측정한 데이터를 나타낸 그래프로 Fig. 11과 비교하여 

그래프의 선형에 일부 차이가 있다. 이는 전류 증가에 따라 

증가한 발전기의 토크가 출력축에 영향을 미치는 등 성분들 

간의 상호작용으로 비선형성이 나타난 것으로 추정된다.

시험 시 조작한 PLA에 대해서 직류 전류의 변화는 Fig. 

13에 나타내었으며, PLA가 증가할수록 직류 전류가 점진적

으로 증가함을 확인할 수 있다. 다만 40 V 데이터는 다른 경

우와 비교하여 선형이 조금 다르게 나타나는데, 이는 각 

PLA 값을 유지하는 시간을 충분히 가지지 못하여 데이터가 

안정화되지 않았기 때문으로 추정된다. 

4.1.3 출력축 회전수

본 시험에서 사용된 발전기는 영구자석 동기 전동기 

(PMSM, Permanent Magnet Synchronous Motor)이다. 

PMSM 전동기는 입력되는 전류가 증가할수록 전동기의 토크

가 이에 비례하며 증가하며, 이를 식으로 표현하면 식 (4)와 

같다.(19) 전동기를 반대로 작동시키면 발전기가 되므로 식 

(4)를 발전기에 적용하면, 발전기에서 생산되는 전류가 증가

할수록 발전기를 작동시키는데 필요한 토크가 증가하는 것

을 알 수 있다.

  (4)

또한 회전하는 물체의 일률은 식 (5)와 같이 물체의 회전 

속도와 토크의 곱으로 나타낼 수 있다. 이는 엔진으로부터 

발전기로 전달되는 일률에 해당하며, 기계출력이 일정할 때 

토크와 축의 회전수가 서로 반비례 관계임을 보여준다.

   (5)

Fig. 14에서는 직류 전류의 세기와 발전기에서 발생하는 

토크의 관계를 나타내었다. 전류의 세기와 토크는 로드뱅크

의 전압에 관계없이 강한 선형적 비례 관계를 갖는다. 기계

출력이 동일한 상황이라면 토크가 증가할수록 축 회전수의 

비중이 감소하게 된다. 코어엔진의 입력 에너지가 동일할 

Fig. 13 DC current versus PLA position for various DC voltages

Fig. 11 Estimated DC Current versus output shaft speed 

using equation (3) for various voltages

Fig. 12 DC current versus output shaft speed for various 

DC voltages
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때, 토크의 증가는 발전기의 회전 저항으로 작용하여 출력축

의 회전 속도를 감소하게 되며, 이러한 물리적 인과관계는 

Fig. 15에서 전압이 낮을수록 동일 PLA 대비 출력축 회전수

가 감소하는 경향으로 나타난다.     

4.1.4 전력

Fig. 16은 각 전압에 대해서 생산된 전력 추이를 나타낸 

그래프이다. 네 전압 모두 PLA가 50%를 넘어가는 시점에서 

kW 단위의 전력이 발생하기 시작하며, 엔진의 출력이 증가

함에 따라 발전되는 출력도 함께 증가한다. 

Fig. 17 Circuit diagram of hybrid system

PLA가 100%일 때 로드뱅크 전압이 45 V와 50 V인 경우 

출력이 10 kW에 도달하는 반면, 40 V와 55 V인 경우 각각 

9.8 kW와 9.6 kW를 기록하였다. 전력은 전압과 전류의 곱

으로 결정되는데, 전압이 너무 낮으면 전압이 부족하여 전력

이 낮아지며, 반대로 전압이 너무 높은 경우 전류량이 제한

된다. 본 연구에서 사용된 터보제너레이터의 경우 45 V에서 

50 V 사이의 구간에서 전압과 전류의 조합이 최적화되어 최

고 출력이 10 kW를 달성한 것으로 분석된다.

4.2 하이브리드 시스템 시험

4.2.1 하이브리드 시스템 회로

하이브리드 시스템 시험에 사용된 리그는 터보제너레이터 

리그에 로드뱅크와 배터리가 병렬로 연결되어있으며, Fig. 

17과 같이 나타낼 수 있다. 그러나 로드뱅크는 내부적인 제

어로 전압을 강제로 유지할 수 있으므로 시스템 전압은 로드

뱅크의 전압과 동일하게 유지된다.

배터리의 전압은 회로상에서는 로드뱅크와 동일한 값으로 

측정되나, 측정 시점의 배터리 내부의 화학에너지에 의해 발

생하는 전압과 항상 일치하지는 않는다. 측정 시점의 두 전

압의 차이에 따라 전위차가 발생하여 전류가 흐르며, 로드뱅

크의 전압이 더 높을 경우 배터리가 충전되고, 로드뱅크의 

전압이 더 낮을 경우 배터리가 방전된다.

4.2.2 배터리의 SOC 및 OCV

배터리의 SOC(State Of Charge)는 배터리의 현재 전하

량을 최대 전하량으로 나눈 값이며, 용량 대비 남아있는 에

너지의 비율에 해당한다. 배터리가 완전히 충전되었을 때 값

이 1이고, 완전히 방전되었을 때 0이 되며, 배터리로 유입되

거나 방전되는 전류에 따라 변한다. SOC는 배터리의 전류를 

시간에 대해 적분한 값으로 나타내어지며 식 (6)과 같다.(20)

     


 




  (6)

OCV(Open Circuit Voltage)는 배터리 내의 물리적, 화학

적 작용이 안정된 상태일 때의 전압을 의미한다. OCV는 배

터리의 SOC와 배터리의 온도에 대한 비선형함수로 정의되

Fig. 14 Torque of generator versus DC current for various 

DC voltages

Fig. 15 Output shaft speed versus PLA position for various 

DC voltages

Fig. 16 DC power versus PLA position for various DC voltages
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며, 출구전압 와 식 (7)의 관계를 갖는다. 이때 ∆는 배터

리 내부의 임피던스에 의한 전압강하를 나타낸다.(20)

∆       (7)

그러나 로드뱅크와 병렬로 연결된 시스템에서는 배터리의 

출구전압 가 로드뱅크에 Constant Voltage로 설정된 전압

과 동일한 값으로 고정되므로 로 대체하게 되어 식 (8)과 

같이 정리된다.

∆    (8)

따라서 배터리의 OCV가 로드뱅크의 전압과 차이가 발생

하는 정도에 따라 배터리로 유입되거나 유출되는 전류가 달

라지며, 배터리의 충전과 방전이 결정된다. OCV가 로드뱅크 

전압보다 낮을 경우 발전기에서 생성된 전류는 배터리로 유

입되어 충전이 된다. 반대로 OCV가 로드뱅크 전압보다 높을 

경우 배터리에서 전류가 방전되어 로드뱅크에서 소모된다. 

OCV는 앞서 언급한 특징 때문에 운전 중에 실시간으로는 측

정이 어려우나, 시스템의 상태가 안정된 상태에서 배터리의 

전류가 0일 경우 그 값을 추정할 수 있다.

식 (9)는 전류의 정의를 나타낸 식이며, 단위시간 당 이

동한 전하량 의 변화로 정의된다. 배터리의 SOC는 배터리

의 잔존 전하량에 대한 값이므로 단위시간당 SOC의 변화량

을 구할 경우 전류와 비례하게 된다. 이때 단위시간당 SOC 

변화량을 구하기 위해 식 (9)와 같이 1초 간격으로 SOC의 평

균 변화량을 나타낸 값인 ∆를 정의하였다. Fig. 18은 배

터리의 전류와 ∆의 상관관계를 나타난 그래프로 배터리

로 유입되거나 방전되는 전류의 크기에 비례하여 SOC의 변

화폭이 함께 증가하는 것을 확인할 수 있다. 이는 배터리로 

유입되거나 방전되는 전류의 크기가 ∆와 선형적으로 비

례하는 관계를 가짐을 보여준다.





 (9)

Fig. 18 Correlation between delta SOC and battery current

∆ 
 



 


 (10)

4.2.3 배터리의 방전 및 충전

Fig. 19는 정류기와 배터리, 로드뱅크의 전류들의 관계를 

나타낸 상관도이다. 회로상으로 정류기의 전류는 배터리와 

로드뱅크로 흐르고, 배터리는 정류기의 전류를 받아 충전되

거나, 혹은 전류를 로드뱅크로 방전시킨다. 이러한 관계를 

단순화하여 발전되는 전류에 해당하는 정류기 전류값에서 

소모되는 전류에 해당하는 로드뱅크 전류를 뺀 값과 배터리 

전류의 관계를 나타내었고, 두 값은 강한 선형을 보였다. 발

전되는 전류가 소모되는 전류보다 많은 경우 초과 발전분이 

배터리로 유입되며 충전되었고 반대의 경우 배터리가 방전

되며 부족한 소모분을 보충해주었다. 

식 (11)은 배터리에서 발생하는 전류를 수식으로 나타내었

다. 배터리의 OCV와 버스 전압 간에 차이가 발생할 경우 

균형을 맞추기 위해 흐르려는 전류가 존재한다. 해당 전위차

와 회로의 저항 에 의해 결정되는 이론적인 전류량을 본 연

구에서는 요구전류 로 정의하였다.

 


 
 (11)

    

Table 4는 배터리의 방전 조건과 전류를 나타내었다. 배

터리의 OCV가 버스 전압 보다 높을 경우 배터리에서는 

항상 방전이 일어난다. 이때 방전 전류는 와 같으며, 로

드뱅크에서 소모되는 전류는 와 정류기에서 발생하는 전

Fig. 19 Correlation between the difference of rectifier and 

loadbank currents and the battery current

Battery Discharge

Rectifier
Condition

Battery Load bank
Voltage Current

 
 -    

Table 4 Measured variables of battery
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류 를 합한 값과 같다. 발전기의 출력이 충분하지 않아 

정류기에서 전류가 발생하지 않는 경우 로드뱅크의 전류는 

배터리의 방전 전류와 일치한다. 만약 정류기에서 전류가 발

생하는 경우 로드뱅크의 전류는 두 값을 합친 값과 같다.

Table 5는 배터리가 충전되는 경우를 나타낸 표이다. 버

스 전압이 배터리의 OCV보다 높은 경우에 배터리가 충전될 

수 있는 조건이 성립하며, 배터리로 유입되는 전류의 크기는 

세 경우로 나누어 볼 수 있다. 

우선 정류기의 전류 가 전위차에 의해 발생하는 요구

전류 보다 작은 경우 정류기의 전류는 전부 배터리로 유

입되며, 로드뱅크의 전류는 0이 된다. 정류기의 전류가 요구

전류보다 높은 경우는 배터리의 요구전류를 충족하고 남은 

전류가 로드뱅크로 흐르게 된다.

로드뱅크 장비의 경우 Constant Voltage 조건을 유지하

는 전류의 최대치를 설정할 수 있다. 해당 값은 기호로 

max로 나타내었으며, 본 연구에서는 100 A로 설정하였

다. 만약 정류기의 전류가 max를 초과하는 경우 로드뱅크

가 Constant Voltage 조건을 유지하기가 어려워져 버스 전

압 가 상승한다. 이때 상승한 버스 전압과 배터리의 OCV

간에 전위차가 발생하여 배터리로 전류가 흐르며 전위차가 

해소되고 버스 전압은 로드뱅크에 설정된 값을 유지한다. 

Fig. 20은 배터리의 방전되는 상황에서 회로의 전압이 변

경되는 순간 방전 전류가 변화하는 4개의 구간을 모아서 나

타내었다. 1, 2, 4번째 그래프의 경우 회로의 전압이 감소할 

때 방전되는 전류가 증가하는 모습을 나타낸다. Table 4에서 

OCV가 이미 보다 높아 배터리에서 방전이 일어나는 상황

에서 두 값의 차이가 더 벌어지므로 요구전류 가 증가하

여 방전 전류가 증가한다.

Battery Charge

Rectifier
Condition

Battery Load bank
Voltage Current

 


    0

      

  max   max max

Table 5 Measured variables of battery

Fig. 20 Voltage and current profiles over time for various cases

3번째 그래프의 경우 회로의 전압이 증가하고 방전되는 

전류가 감소한다. 앞선 경우와 반대로 OCV와 의 차이가 

감소하여 방전 전류가 감소하게 된다. 이를 통해 시스템의 

전압에 변화가 생기는 상황에서 배터리가 전위차에 의한 충

격을 흡수할 수 있음을 확인하였다.

4.2.4 배터리의 충전 한계

배터리가 충전되는 상황에서 배터리가 완충되어 최고 전

압에 도달했는데도 여전히 로드뱅크에 의해 설정된 버스 전

압이 더 높은 상황이 발생할 수 있다. 이러한 경우 배터리의 

BMS가 배터리를 보호하기 위하여 유입되는 전류를 차단하

게 되고, 소모량을 초과하는 전류가 생성되어 회로 전체적으

로 불안정성이 생기게 된다. 

Fig. 21은 로드뱅크 전압이 50 V인 시험의 일부 구간을 

나타낸 그래프이며, 배터리 완충 시 불안정성이 생기는 모습

을 확인할 수 있다. 200초까지는 정류기의 전류가 로드뱅크

에서 소모되는 전류와 일치하나, 로드뱅크의 한계 전류값인 

100 A를 넘어서는 시점부터는 배터리로 유입되는 전류가 증

가한다. 그로부터 약 30초가 지난 시점에서 배터리와 정류

기, 로드뱅크의 전류가 크게 진동한다. Fig. 22는 같은 구간

에서 배터리의 데이터를 측정한 그래프이다. 같은 시점에 배

터리의 SOC가 98%에 육박하자 증가하던 전류가 0 A와 30 

A 사이를 진동한다. 

Fig. 21 Current comparison during BMS current blocking

Fig. 22 Battery characteristics (voltage, current, and SOC) 

during BMS current blocking
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해당 구간은 정류기의 전류가 로드뱅크의 한계 전류를 초

과하고, 동시에 배터리가 더 이상 충전이 불가능하게 되어 

발생하였다. 배터리가 완충되자 배터리 셀을 보호하기 위해 

BMS의 보호회로가 작동하여 전류를 차단하였다. 로드뱅크

는 Constant Voltage 조건을 만족하는 한계 전류인 100 A

를 초과하여 전류를 소모하였고, 이에 따라 버스전압과 OCV

간 전위차가 해소되어 배터리의 회로가 열렸다가 다시 차단

되기를 반복하며 회로 전체적으로 전류값이 크게 진동하였

다. 배터리의 충전 상태를 나타내는 SOC는 98%지만, 배터

리 셀의 데이터에서는 상당수의 셀이 이미 충전이 완료된 상

태이기 때문에 BMS가 작동하였다. 

이는 배터리의 SOC가 적절한 범위 내에서 관리되지 않을 

경우 충전이나 방전 시 외부의 전력 변동에 대응할 수 있는 

여유가 부족하여 시스템이 불안정해질 수 있음을 의미한다. 

따라서 Fig. 21과 같은 과충전이 발생하지 않도록 적절한 수

준으로 배터리의 SOC를 관리해야 한다.

5. 결  론

본 연구에서는 마이크로 가스터빈을 이용하여 제작한 터

보제너레이터 시스템 및 배터리가 추가된 하이브리드 시스

템을 구성하여 다양한 직류 버스 전압 조건에서의 운용 특성

을 실험적으로 분석하였다.

터보제너레이터 시험에서는 로드뱅크로 버스 전압을 40 

V, 45 V, 50 V, 55 V로 설정한 상태에서 각 전압에 대해 터

보제너레이터의 PLA를 증가시켜가며 성능과 관련된 주요 인

자인 직류 전류, 엔진 축 회전수, 그리고 출력에 대하여 변화 

추이를 분석하였다. 

로드뱅크에 의해 회로의 버스 전압이 고정된 상태에서 전

류가 흐르는 조건은 터보제너레이터에 의해 발생하는 정류

전원전압이 버스전압 이상인 경우이다. 버스전압이 증가할

수록 전류 생성에 필요한 정류전원전압과 이에 도달하기 위

한 터보제너레이터의 출력이 증가하고, 동일한 PLA에서 더 

적은 전류가 발생된다. 실험결과 로드뱅크로 설정한 직류 버

스 전압이 증가할수록 동일한 PLA에서 발생하는 직류 전류

는 감소하였다.

한편, 회로에 흐르는 전류가 증가할수록 발전기를 회전시

키는데 필요한 토크가 증가한다. 엔진의 출력은 축의 회전수

와 토크의 곱으로 나타낼 수 있고, 전기적인 출력은 전압과 

전류의 곱으로 나타내어진다. PLA가 동일한 상황에서 직류

버스전압이 높을수록 생성되는 전류값이 작아지며, 이는 동

일한 기계출력에서 토크의 비중이 낮아지고 회전수의 비중

이 높아지는 효과를 낳는다. 이에 따라 버스 전압이 높아질

수록 출력축의 회전수는 증가하는 경향을 보였다. 또한 전체 

직류 전력은 45 V와 50 V 시험에서 10 kW를 달성하였으며, 

버스 전압이 이보다 높거나 낮게 설정될수록 감소하는 경향

을 보였다.

하이브리드 시스템 시험에서는 터보제너레이터 시스템의 

직류 회로에 배터리를 병렬로 연결하였고 버스 전압을 46 V

에서 50 V 사이의 범위에서 변경해가며 시험을 수행하였다. 

해당 시험을 통해 배터리가 충전 및 방전을 일으키는 원리와 

조건을 파악하였으며, 배터리의 전압이 안정 범위를 벗어나

는 경우 발생하는 현상도 확인하였다. 

배터리는 내부의 화학 에너지에 의한 전압인 OCV가 있으

며, 회로의 버스 전압과의 전위차에 따라 충전이나 방전이 

발생한다. OCV가 더 높은 경우 방전이 일어나며, 반대의 경

우는 충전된다. 충전 시에는 정류기의 전류값과 배터리의 요

구전류와의 차이에 따라 충전되는 전류값이 달라졌다. 특히 

정류기의 전류가 로드뱅크의 한계 전류값을 초과하는 경우 

초과분의 전류를 배터리가 흡수하며 버스 전압을 유지하는 

역할을 하였다. 그러나 배터리가 완충된 상태에서 충전이 이

루어지는 경우 BMS가 배터리 셀 보호를 위해 전류를 차단하

며 회로가 불안정해지는 구간이 있었다. 이러한 불안정을 방

지하기 위하여 운용 중 항상 배터리의 전원에 여유를 두며 

관리해야함을 확인하였다.

본 연구 결과를 통해 터보제너레이터를 기반으로 하는 하

이브리드 전력 시스템이 향후 AAM 등 비행체에 적용되었을 

때 안정적인 운용을 위한 기초 데이터로 활용될 수 있을 것

으로 기대한다.
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