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2.1 서론(Introduction)

현대 항공기의 성능은 전기 계통(electrical 

systems)과 서브시스템(subsystems)의 지속적인 

안정성에 달려 있다. 잘못하거나 부주의하게 설치 

또는 유지된 배선은 직접적 위험과 잠재적 위험의 

원인이 될 수 있기 때문이다. 이러한 전기시스템의 

지속적이고 적절한 성능은 전기시스템의 전선과 케

이블을 설치하고, 검사하며 관리하는 정비사의 지식

과 기술에 달려 있다.

2.1.1 옴의 법칙(Ohm's Law)

전기의 기본적인 수학적 관계를 설명하는 옴의 

법칙은 독일의 물리학자 조지 사이먼 옴(George 

Simon Ohm, 1789〜1854)의 이름에서 유래되었

다. 도체를 통과하는 전류(전자의 흐름)는 도체에 가

해진 전압(전기적 압력)에 정비례하고 도체의 저항

에 반비례한다는 법칙이다. 저항을 측정하는 데 사

용되는 단위는 옴(ohm)이라고 부르며, 부호는 그

리스 문자 Ω[오메가(Omega)]이다. 수식에서, 대

문자 R은 저항을 나타낸다. 도체의 저항과 전압

은 도체에 흐르는 전류값을 결정한다. 그러므로 저

항 1[ohm]은 1[volt]의 전압이 가해진 곳에서 도체

에 1[ampere]로 전류흐름을 제한한다. 옴의 법칙

으로부터 나타나는 기본적인 공식은 다음과 같다. 

E=I×R E=volt로 측정되는 기전력(electromotive 

force), I=ampere로 측정되는 전류, 그리고 

R=ohm으로 측정되는 저항이다. 다음 공식들 또한 

전류와 저항값을 구하기 위해 사용할 수 있다.

I= 
E

R      R= 
E

I

옴의 법칙은 전기가 특정 상황에서 어떤 방식으로 

반응하는지 예측하는 수학공식의 기초를 알려준다. 

예를 들어, 그림 2-1에서 12[ohm]의 램프가 24[V] 

직류전력원(DC power source)에 연결되었을 때 옴

의 법칙을 사용하면 2[amp]의 전류가 흐른다는 것

을 계산할 수 있다.
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E = 24 V DC 

R = 12Ω

I = 2A

Figure 9-1. Ohm's Law used to calculate how much current a lamp 
will pass when connected to a 24-volt DC power source.

Ohm’s Law
Ohm’s Law describes the basic mathematical relationships 
of electricity. The law was named after German Physicist 
George Simon Ohm (1789–1854). Basically, Ohm’s Law 
states that the current (electron flow) through a conductor 
is directly proportional to the voltage (electrical pressure) 
applied to that conductor and inversely proportional to 
the resistance of the conductor. The unit used to measure 
resistance is called the ohm. The symbol for the ohm is the 
Greek letter omega (Ω). In mathematical formulas, the capital 
letter R refers to resistance. The resistance of a conductor and 
the voltage applied to it determine the number of amperes 
of current flowing through the conductor. Thus, 1 ohm of 
resistance limits the current flow to 1 ampere in a conductor 
to which a voltage of 1 volt is applied. The primary formula 
derived from Ohm’s Law is: E = I × R (E = electromotive 
force measured in volts, I = current flow measured in amps, 
and R = resistance measured in ohms). This formula can also 
be written to solve for current or resistance:
 

I = E
 R

R = E
 I

Ohm’s Law provides a foundation of mathematical formulas 
that predict how electricity responds to certain conditions. 
[Figure 9-1] For example, Ohm’s Law can be used to 
calculate that a lamp of 12 Ohms (Ω) passes a current of 
2 amps when connected to a 24-volt direct current (DC) 
power source. 

Example 1
A 28-volt landing light circuit has a lamp with 4 ohms of 
resistance. Calculate the total current of the circuit.
 

I = E
 R

I =   28 volts
      4Ω

I = 7 amps

Example 2
A 28-volt deice boot circuit has a current of 6.5 amps. 
Calculate the resistance of the deice boot.

R = E
 I

R =   28 volts
        6.5 amps

R = 4.31Ω
 
Example 3
A taxi light has a resistance of 4.9 Ω and a total current of 
2.85 amps. Calculate the system voltage.
 
E = I × R

E = 2.85 × 4.9Ω

E = 14 volts

Whenever troubleshooting aircraft electrical circuits, 
it is always valuable to consider Ohm’s Law. A good 
understanding of the relationship between resistance and 
current flow can help one determine if a circuit contains an 
open or a short. Remembering that a low resistance means 
increased current can help explain why circuit breakers pop 
or fuses blow. In almost all cases, aircraft loads are wired in 
parallel to each other; therefore, there is a constant voltage 
supplied to all loads and the current flow through a load is a 
function of that load’s resistance. 

Figure 9-2 illustrates several ways of using Ohm’s Law for 
the calculation of current, voltage, and resistance.

Current
Electrical current is the movement of electrons. This electron 
movement is referred to as current, flow, or current flow. In 
practical terms, this movement of electrons must take place 
within a conductor (wire). Current is typically measured in 
amps. The symbol for current is I and the symbol for amps is A. 

The current flow is actually the movement of the free 
electrons found within conductors. Common conductors 

[그림 2-1] Ohm’s Law
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Example 

28[V]의 착륙등(landing light) 회로에 4Ω의 저

항을 가지는 램프가 달려 있다. 회로의 전체 전류를 

계산해 보자.

Solution 

I= 
E

R  = 
28

4 
 = 7[amp] 

Example 

28[V] 제빙장치 회로에 6.5[amp]의 전류가 흐른

다. 제빙장치의 저항을 계산해 보자.

Solution 

R= 
E

I  = 
28

6.5 
 = 4.31[Ω] 

Example 

유도등(taxi light)은 4.9[Ω]의 저항을 가지며 

2.85[amp]의 전체 전류가 흐른다. 시스템전압을 계

산해 보자.

Solution 

E=I_R=2.85_4.9=14[volt]

항공기 전기회로를 고장탐구 할 때는 언제나 옴의 

법칙을 고려하는 것이 중요하다. 저항과 전류흐름 

관계에 대한 올바른 이해는 회로의 개방(open) 또는 

단락(short)을 결정하는 데 도움을 줄 수 있다. 낮은 

저항이 전류의 증가를 불러일으킨 다는 것을 기억한

다면 회로차단기(CB, circuit breaker)가 튀어나오

고, 퓨즈(fuse)가 녹는 이유를 설명할 수 있을 것이

다. 대부분의 경우에, 항공기 부하(load)는 서로 병

렬로 배선되어 있다. 모든 부하는 정전압(constant 

voltage)이 걸리고 부하를 통해 전류는 흐르며 부하

는 저항의 역할이 된다.
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Figure 9-3. Electron flow.
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To find I (amperes), 
place thumb over I 
and divide E by R 
as indicated.

To find R (ohms), 
place thumb over 
R and divide as 
indicated.

To find E (volts), 
place thumb over 
E and multiply as 
indicated.

Figure 9-2. Ohm's Law chart.

include copper, silver, aluminum, and gold. The term “free 
electron” describes a condition in some atoms where the 
outer electrons are loosely bound to their parent atom. These 
loosely bound electrons are easily motivated to move in a 
given direction when an external source, such as a battery, 
is applied to the circuit. These electrons are attracted to the 
positive terminal of the battery, while the negative terminal 
is the source of the electrons. So, the measure of current is 
actually the number of electrons moving through a conductor 
in a given amount of time.

 The internationally accepted unit for current is the ampere 
(A). One ampere (A) of current is equivalent to 1 coulomb 
(C) of charge passing through a conductor in 1 second. One 
coulomb of charge equals 6.28 × 1018 electrons. Obviously, 
the unit of amperes is a much more convenient term to use 
than coulombs. The unit of coulombs is simply too small to 
be practical. 

When current flow is in one direction, it is called direct 
current (DC). Later in the text, the form of current that 
periodically oscillates back and forth within the circuit is 
discussed. The present discussion is concerned only with 

the use of DC. It should be noted that as with the movement 
of any mass, electron movement (current flow) only occurs 
when there is a force present to push the electrons. This force 
is commonly called voltage (described in more detail in the 
next section). When a voltage is applied across the conductor, 
an electromotive force creates an electric field within the 
conductor, and a current is established. The electrons do not 
move in a straight direction, but undergo repeated collisions 
with other nearby atoms within a conductor. These collisions 
usually knock other free electrons from their atoms, and these 
electrons move on toward the positive end of the conductor 
with an average velocity called the drift velocity, which is 
relatively low speed. To understand the nearly instantaneous 
speed of the effect of the current, it is helpful to visualize a 
long tube filled with steel balls. [Figure 9-3] 

It can be seen that a ball introduced in one end of the tube, 
which represents the conductor, immediately causes a ball 
to be emitted at the opposite end of the tube. Thus, electric 
current can be viewed as instantaneous, even though it is the 
result of a relatively slow drift of electrons. 

Conventional Current Theory and Electron Theory 
There are two competing schools of thought regarding the 
flow of electricity. The two explanations are the conventional 
current theory and the electron theory. Both theories 
describe the movement of electrons through a conductor. 
They simply explain the direction current moves. Typically 
during troubleshooting or the connection of electrical circuits, 
the use of either theory can be applied as long as it is used 
consistently. The Federal Aviation Administration (FAA) 
officially defines current flow using electron theory (negative 
to positive). 

The conventional current theory was initially advanced by 
Benjamin Franklin, who reasoned that current flowed out of 
a positive source into a negative source or an area that lacked 
an abundance of charge. The notation assigned to the electric 
charges was positive (+) for the abundance of charge and 
negative (−) for a lack of charge. It then seemed natural to 
visualize the flow of current as being from the positive (+) 
to the negative (−). Later discoveries were made that proved 
that just the opposite is true. Electron theory describes what 
actually happens in the case of an abundance of electrons 
flowing out of the negative (−) source to an area that lacks 

[그림 2-2] Ohm’s Law chart
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그림 2-2에서는 옴의 법칙을 이용하여 전류, 전

압, 저항을 계산하는 몇 가지 방법을 알려준다.

2.1.2 전류(Current)

전류는 전자의 이동이라 할 수 있다. 이러한 전자

의 이동은 전류, 흐름, 또는 전류의 흐름이라고 부른

다. 전자의 움직임은 도체, 즉 전선 내에서 일어난

다. 전류는 일반적으로 암페어(ampere) 단위로 측

정된다. 전류에 대한 부호는 I이고 암페어의 부호는 

A이다.

전류의 흐름은 좀 더 정확하게 말하자면 도체 내에 

있는 자유전자의 흐름이다. 구리, 은, 알루미늄, 금 

등이 도체에 해당한다. “자유전자”라는 용어는 외

곽전자(outer electron)가 느슨하게 이들의 모원자

(parent atom)에 결합되는 것을 말한다. 이 느슨하

게 결합된 전자들은 배터리와 같은 외부전원이 회로

에 가해질 때 일정한 방향으로 쉽게 이동한다. 이들 

전자는 배터리의 양극단자(positive terminal)로 끌

어 당겨지며, 음극단자(negative terminal)는 전자

의 공급원이 된다. 따라서 전류로 측정되는 것은 일

정한 시간에 도체를 통과하는 전자의 수라고 말할 

수 있다.

전류의 국제적 단위는 암페어[A]이다. 1[A]의 

전류는 1초 동안에 도체를 거쳐지나가는 1쿨롱

[coulomb]의 전하와 같다. 1쿨롱의 전하는 6.28×

1018의 전자와 같다. 쿨롱의 단위는 실제로 사용하

기에는 너무 작은 단위이기 때문에 암페어 단위가 

사용하기에 더 편리하다.

전류가 한쪽으로만 흐를 때, 직류(DC, direct 

current)라고 한다. 회로 내에서 주기적으로 전류의 

방향이 바뀌는 교류는 전기이론의 뒷부분에서 설명

된다. 여기서는 직류만 설명하도록 한다. 질량을 가

진 모든 물체가 그렇듯이, 전자의 이동, 즉 전류는 

전자를 밀어주는 힘이 있을 때 발생하게 된다. 이 힘

을 전압이라 한다. 전압이 도체에 가해졌을 때, 기전

력이 도체에 전기장(electric field)을 발생시키면 전

류가 생성된다. 전자는 직선 방향으로 움직이는 것

이 아니라, 도체 내에 가까이 있는 원자들과 반복해

서 충돌한다. 이러한 충돌은 다른 전자들을 그들의 

원자로부터 떨어뜨린다. 떨어진 전자들은 표류속력

(drift velocity)이라고 부르는, 상대적으로 낮은 평

균속력으로 도체의 양극전단(positive)으로 이동한

다. 그림 2-3과 같이, 전류의 효과에 의한 순간속도

를 좀 더 제대로 이해하기 위해서, 쇠구슬을 채운 기

다란 관(tube)을 이용한다.

도체를 나타내는 관의 한쪽 끝단으로 들어온 쇠구

슬이 들어오면 관의 반대쪽 끝단에서 다른 쇠구슬이 

즉시 방출하게 된다는 것을 알 수 있다. 그러므로 비

록 비교적 낮은 속도를 가지는 전자의 움직임이더라

도, 전류는 순간적으로 발생한다는 것을 알 수 있다.

2.1.2.1 ��전통적 전기이론과 전자이론	

(Conventional Current Theory and 

Electron Theory)

전류에 대한 서로 다른 두 가지 학설이 존재한다. 

전통적 전류이론과 전자이론인데, 이 두 가지 이론 
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Figure 9-3. Electron flow.
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Figure 9-2. Ohm's Law chart.

include copper, silver, aluminum, and gold. The term “free 
electron” describes a condition in some atoms where the 
outer electrons are loosely bound to their parent atom. These 
loosely bound electrons are easily motivated to move in a 
given direction when an external source, such as a battery, 
is applied to the circuit. These electrons are attracted to the 
positive terminal of the battery, while the negative terminal 
is the source of the electrons. So, the measure of current is 
actually the number of electrons moving through a conductor 
in a given amount of time.

 The internationally accepted unit for current is the ampere 
(A). One ampere (A) of current is equivalent to 1 coulomb 
(C) of charge passing through a conductor in 1 second. One 
coulomb of charge equals 6.28 × 1018 electrons. Obviously, 
the unit of amperes is a much more convenient term to use 
than coulombs. The unit of coulombs is simply too small to 
be practical. 

When current flow is in one direction, it is called direct 
current (DC). Later in the text, the form of current that 
periodically oscillates back and forth within the circuit is 
discussed. The present discussion is concerned only with 

the use of DC. It should be noted that as with the movement 
of any mass, electron movement (current flow) only occurs 
when there is a force present to push the electrons. This force 
is commonly called voltage (described in more detail in the 
next section). When a voltage is applied across the conductor, 
an electromotive force creates an electric field within the 
conductor, and a current is established. The electrons do not 
move in a straight direction, but undergo repeated collisions 
with other nearby atoms within a conductor. These collisions 
usually knock other free electrons from their atoms, and these 
electrons move on toward the positive end of the conductor 
with an average velocity called the drift velocity, which is 
relatively low speed. To understand the nearly instantaneous 
speed of the effect of the current, it is helpful to visualize a 
long tube filled with steel balls. [Figure 9-3] 

It can be seen that a ball introduced in one end of the tube, 
which represents the conductor, immediately causes a ball 
to be emitted at the opposite end of the tube. Thus, electric 
current can be viewed as instantaneous, even though it is the 
result of a relatively slow drift of electrons. 

Conventional Current Theory and Electron Theory 
There are two competing schools of thought regarding the 
flow of electricity. The two explanations are the conventional 
current theory and the electron theory. Both theories 
describe the movement of electrons through a conductor. 
They simply explain the direction current moves. Typically 
during troubleshooting or the connection of electrical circuits, 
the use of either theory can be applied as long as it is used 
consistently. The Federal Aviation Administration (FAA) 
officially defines current flow using electron theory (negative 
to positive). 

The conventional current theory was initially advanced by 
Benjamin Franklin, who reasoned that current flowed out of 
a positive source into a negative source or an area that lacked 
an abundance of charge. The notation assigned to the electric 
charges was positive (+) for the abundance of charge and 
negative (−) for a lack of charge. It then seemed natural to 
visualize the flow of current as being from the positive (+) 
to the negative (−). Later discoveries were made that proved 
that just the opposite is true. Electron theory describes what 
actually happens in the case of an abundance of electrons 
flowing out of the negative (−) source to an area that lacks 

[그림 2-3] Electron flow

항공기전기전자-챕터2.indd   4 16. 2. 22.   오전 10:33



·2-5  

항공기 전자전기계기 Avionics for AMEs

모두 도체를 통과하는 전자의 이동에 대해 설명한

다. 두 이론은 단순히 전류의 방향만을 설명하며, 전

기회로의 연결, 문제 해결 시에 꾸준히 사용된다. 

전통적 전류이론은 전류가 양의 근원에서 전하

가 부족한 음의 근원으로 흘러간다고 생각한 벤저

민 프랭클린(Benjamin Franklin)에 의해 주창되

어 발전하였다. 전하가 풍부한 곳에 대해서는 양

(Positive(+))으로, 전하가 부족한 곳에 대해서는 음

(Negative(-))으로 표시하였다. 그 당시에는 양(+)

에서 음(-)으로 전류가 흐르는 것이 자연스럽다고 

생각하였다. 그러나 이후의 발견들은 정반대의 생각

이 옳다는 것을 밝혀내었다. 전자이론은 전자가 음

의 근원으로부터 양의 근원으로 이동하여 전류가 생

성된다고 하였다. 전통적인 전류이론과 전자이론 모

두 산업에서 이용되고 있다.

2.1.3 기전력(Electromotive Force(Voltage))

전압(voltage)은 전기적인 압력(electrical 

pressure force)이라고 할 수 있다. 이것은 기전력

이라고 부르며, 도체의 한쪽 끝단에서 반대쪽 끝단

으로 전자를 움직이는 압력이다. 기전력의 부호는 E

이다. 기전력은 항상 2개의 지점 사이에서 측정되

며 전압은 2개의 지점 사이의 값이다. 예를 들어보

자. 일반적인 항공기 배터리의 단자 사이에 전압은 

12[V] 또는 24[V]의 전위차로 측정된다. 이러한 전

압은 배터리의 2개 단자 사이에 걸리는 힘이라 할 

수 있으며 이를 통해 회로에 전류가 흐르게 된다. 배

터리의 음극단자에 있는 자유전자는 양극단자에 있

는 수많은 양전하 쪽으로 이동한다. 이러한 과정을 

통해 도체에 전류가 흐르게 된다. 배터리, 발전기, 

또는 지상동력장치를 통해 전압이 공급되지 않으면 

도체에 전류가 흐를 수 없다. 전기시스템의 2개 지

점 사이에 발생하는 전압(전위차)은 다음 식에 의해 

결정된다.

V1-V2=VDrop

2.1.3.1 예시(Example)

한 지점에서 전압은 14[V]이다. 두 번째 지점에

서 전압은 12.1[V]이다. 1.9[V]의 전체 전압강하

(total voltage drop)를 구하기 위해 상기 공식을 

이용한다.

그림 2-4에서는 전류에 대한 전자의 흐름을 보

여준다. 2개를 서로 연결시킨 물탱크는 각각의 물

탱크에 가해지는 압력이 다르기 때문에, 두 물탱

크의 물의 높이가 같아질 때까지 물이 이동하게 된

다. 그림 2-4에서 탱크 A의 물의 높이가 더 높으

며, 10[lbs/inch2, psi]의 더 높은 위치에너지를 가

지는 반면, 탱크 B의 경우 2[psi]의 더 낮은 위치에

너지를 가진다. 2개의 물탱크 사이에, 8[psi] 전위

차가 있다. 만약 물탱크 사이의 연결선에 있는 밸

브가 열리면, 물은 양쪽 물탱크의 높이가 같아질 

때까지 탱크 A로부터 탱크 B로 흐른다. 물이 흐르

게 하는 원인은 탱크 A의 압력 그 자체가 아니라, 

9-4

A B

Figure 9-4. Difference of pressure.

electrons or the positive (+) source. Both conventional flow 
and electron flow are used in industry. 

Electromotive Force (Voltage)
Voltage is most easily described as electrical pressure force. 
It is the electromotive force (EMF), or the push or pressure 
from one end of the conductor to the other, that ultimately 
moves the electrons. The symbol for EMF is the capital letter 
E. EMF is always measured between two points and voltage 
is considered a value between two points. For example, 
across the terminals of the typical aircraft battery, voltage 
can be measured as the potential difference of 12 volts or 
24 volts. That is to say that between the two terminal posts 
of the battery, there is a voltage available to push current 
through a circuit. Free electrons in the negative terminal of 
the battery move toward the excessive number of positive 
charges in the positive terminal. The net result is a flow or 
current through a conductor. There cannot be a flow in a 
conductor unless there is an applied voltage from a battery, 
generator, or ground power unit. The potential difference, 
or the voltage across any two points in an electrical system, 
can be determined by: 

V1 – V2 = VDrop

Example
The voltage at one point is 14 volts. The voltage at a second 
point in the circuit is 12.1 volts. To calculate the voltage drop, 
use the formula above to get a total voltage drop of 1.9 volts.

 Figure 9-4 illustrates the flow of electrons of electric current. 
Two interconnected water tanks demonstrate that when a 
difference of pressure exists between the two tanks, water 
flows until the two tanks are equalized. Figure 9-4 shows 
the level of water in tank A to be at a higher level, reading 
10 pounds per square inch (psi) (higher potential energy), 
than the water level in tank B, reading 2 psi (lower potential 
energy). Between the two tanks, there is 8 psi potential 
difference. If the valve in the interconnecting line between the 
tanks is opened, water flows from tank A into tank B until the 
level of water (potential energy) of both tanks is equalized. 
It is important to note that it was not the pressure in tank A 

that caused the water to flow; rather, it was the difference 
in pressure between tank A and tank B that caused the flow. 
This comparison illustrates the principle that electrons move, 
when a path is available, from a point of excess electrons 
(higher potential energy) to a point deficient in electrons 
(lower potential energy). The force that causes this movement 
is the potential difference in electrical energy between the two 
points. This force is called the electrical pressure (voltage), 
the potential difference, or the electromotive force (electron 
moving force).

Resistance
The two fundamental properties of current and voltage 
are related by a third property known as resistance. In any 
electrical circuit, when voltage is applied to it, a current 
results. The resistance of the conductor determines the 
amount of current that flows under the given voltage. In 
general, the greater the circuit resistance, the less the current. 
If the resistance is reduced, then the current will increase. 
This relation is linear in nature and is known as Ohm’s Law. 
An example would be if the resistance of a circuit is doubled, 
and the voltage is held constant, then the current through the 
resistor is cut in half. 

There is no distinct dividing line between conductors and 
insulators; under the proper conditions, all types of material 
conduct some current. Materials offering a resistance to 
current flow midway between the best conductors and the 
poorest conductors (insulators) are sometimes referred to 
as semiconductors and find their greatest application in the 
field of transistors.

The best conductors are materials, chiefly metals, that possess 
a large number of free electrons. Conversely, insulators are 
materials having few free electrons. The best conductors are 
silver, copper, gold, and aluminum, but some nonmetals, such 
as carbon and water, can be used as conductors. Materials 
such as rubber, glass, ceramics, and plastics are such poor 
conductors that they are usually used as insulators. The 
current flow in some of these materials is so low that it is 
usually considered zero.

Factors Affecting Resistance
The resistance of a metallic conductor is dependent on the 
type of conductor material. It has been pointed out that certain 
metals are commonly used as conductors because of the 
large number of free electrons in their outer orbits. Copper 
is usually considered the best available conductor material, 
since a copper wire of a particular diameter offers a lower 
resistance to current flow than an aluminum wire of the same 
diameter. However, aluminum is much lighter than copper, 
and for this reason, as well as cost considerations, aluminum 
is often used when the weight factor is important.[그림 2-4] Difference of pressure
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탱크 A와 탱크 B 사이에 압력 차이에 있다는 것을 

알아야 한다. 이러한 비교를 통해 더 많은 전자를 

가지는(더 높은 위치에너지를 가지는) 지점에서 전

자가 부족한(더 낮은 위치에너지를 가지는) 지점으

로 전자가 이동한다는 원리를 설명할 수 있다. 두 

지점 사이의 전기적 위치에너지의 차이가 이러한 

이동을 일으키는 힘이 된다. 이 힘을 전기압력, 전

위차, 또는 기전력이라고 부른다.

2.1.4 저항(Resistance)

전류와 전압의 두 가지 근본 성질은 저항이라는 세 

번째 속성과 관계된다. 전기회로에, 전압이 가해졌

을 때, 전류가 발생하게 되는데, 이때 저항은 주어진 

전압 1V당 흐르는 전류의 양을 결정한다. 일반적으

로 회로저항이 크면 클수록, 전류는 작아진다. 만약 

저항이 줄어들면, 전류는 증가한다. 이 관계는 사실

상 선형이며 옴의 법칙으로 알려졌다. 예를 들어 전

압이 그대로일 때 회로의 저항이 2배가 되면, 저항

을 통과하는 전류는 반으로 줄어든다.

도체와 절연체 사이에 명확한 경계선은 없지만, 

적절한 조건에서 모든 재료는 약간의 전류를 전도한

다. 도체와 부도체(절연체) 사이에 적절한 저항과 전

류를 제공하는 재료는 “반도체”라고 하며, 트랜지스

터 분야에 적용된다.

도체는 다수의 자유전자를 소유한 재료, 주로 금

속이고, 반대로 절연체는 적은 자유전자를 갖는 재

료이다. 도체는 은, 구리, 금, 그리고 알루미늄이지

만, 탄소와 물 같은 일부 비금속도 도체처럼 사용될 

수 있다. 고무, 유리, 도기, 그리고 플라스틱 등과 

같은 재료는 보통 절연체로 사용되는 부도체이다. 

이들 재료 중 일부는 전류흐름이 영(Zero)으로 간주

될 만큼 낮다.

2.1.4.1 저항에 영향을 미치는 요소

금속성 도체의 저항은 도체 재료의 종류에 따른

다. 금속은 일반적으로 이들의 외곽궤도의 수많은 

자유전자 때문에 도체로 사용된다. 동일한 직경의 

구리선은 같은 직경의 알루미늄선보다 더 낮은 저항

을 가지기 때문에, 이용하기 좋은 도체이다. 그러나 

알루미늄은 구리보다 가격 측면에서 유리하고 무게

도 아주 가볍다. 알루미늄은 가벼운 무게가 중요할 

때 종종 사용된다.

금속성도체의 저항은 도체의 길이에 정비례한다. 

전선의 길이가 길면 길수록, 저항은 더 커진다. 그림 

2-5에서는 서로 다른 길이의 2개의 전선을 보여준

다. 만약 길이가 1[feet]이고 저항이 1[Ω]인 도체의 

양쪽 끝단에 1[V]의 전기 압력이 가해진다면, 전류

흐름은 1[A]로 제한된다. 만약 동일한 도체의 길이

가 2배가 된다면, 1[V]의 전압이 가해졌을 때 저항

이 2배가 된다는 것을 알 수 있다. 9-5
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Figure 9-5. Resistance varies with length of conductor.
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Figure 9-6. Inducing an EMF in a conductor.

The resistance of a metallic conductor is directly proportional 
to its length. The longer the length of a given size of wire, the 
greater the resistance. Figure 9-5 shows two wire conductors 
of different lengths. If 1 volt of electrical pressure is applied 
across the two ends of the conductor that is 1 foot in length 
and the resistance to the movement of free electrons is 
assumed to be 1 ohm, the current flow is limited to 1 ampere. 
If the same size conductor is doubled in length, the same 
electrons set in motion by the 1 volt applied now find twice 
the resistance.

Electromagnetic Generation of Power
Electrical energy can be produced through a number of 
methods. Common methods include the use of light, pressure, 
heat, chemical, and electromagnetic induction. Of these 
processes, electromagnetic induction is most responsible for 
the generation of the majority of the electrical power used 
by humans. Virtually all mechanical devices (generators and 
alternators) that produce electrical power employ the process 
of electromagnetic induction. The use of light, pressure, 
heat, and chemical sources for electrical power is found on 
aircraft but produce a minimal amount of all the electrical 
power consumed during a typical flight.

In brief, light can produce electricity using a solar cell 
(photovoltaic cell). These cells contain a certain chemical 
that converts light energy into voltage/current. 

Using pressure to generate electrical power is commonly 
known as the piezoelectric effect. The piezoelectric effect 
(piezo or piez taken from Greek: to press; pressure; to 
squeeze) is a result of the application of mechanical pressure 
on a dielectric or nonconducting crystal.

Chemical energy can be converted into electricity, most 
commonly in the form of a battery. A primary battery 

produces electricity using two different metals in a chemical 
solution like alkaline electrolyte. A chemical reaction exists 
between the metals which frees more electrons in one metal 
than in the other.

Heat used to produce electricity creates the thermoelectric 
effect. When a device called a thermocouple is subjected to 
heat, a voltage is produced. A thermocouple is a junction 
between two different metals that produces a voltage related 
to a temperature difference. If the thermocouple is connected 
to a complete circuit, a current also flows. Thermocouples are 
often found on aircraft as part of a temperature monitoring 
system, such as a cylinder head temperature gauge. 

Electromagnetic induction is the process of producing a 
voltage (EMF) by moving a magnetic field in relationship 
to a conductor. As shown in Figure 9-6, when a conductor 
(wire) is moved through a magnetic field, an EMF is produced 
in the conductor. If a complete circuit is connected to the 
conductor, the voltage also produces a current flow. 

One single conductor does not produce significant voltage/
current via electromagnetic induction. [Figure 9-6] In 
practice, instead of a single wire, a coil of wire is moved 
through the magnetic field of a strong magnet. This produces 
a greater electrical output. In many cases, the magnetic field 
is created by using a powerful electromagnet. This allows 
for the production of a greater voltage/current due to the 
stronger magnetic field produced by the electromagnet when 
compared to an ordinary magnet.

Please note that this text often refers to voltage/current in 
regards to electrical power. Remember voltage (electrical 
pressure) must be present to produce a current (electron 
flow). Hence, the output energy generated through the process 
of electromagnetic induction always consists of voltage. 

[그림 2-5] Resistance varies with length of conductor
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2.1.5 ��전자기 전력	  

(Electromagnetic Generation of Power)

전기에너지는 수많은 방법으로 만들어 낼 수 있

다. 일반적인 방법은 빛, 압력, 열, 화학제품, 그리

고 전자기유도(electromagnetic induction) 등을 

이용하는 것이다. 이 중 전자기유도는 인간이 사용

하는 전력 중 대부분 생산에 가장 큰 부분을 차지한

다. 실질적으로 전력을 발생시키는 발전기와 교류기 

등 모든 기계장치는 전자기유도의 과정을 이용한다. 

전력을 위한 빛, 압력, 열, 그리고 화학적인 이용은 

항공기에서도 찾아볼 수 있으나 이는 극히 일부에 

해당한다.

간단히 말해, 태양광전지는 빛을 이용하여 전기를 

만들어낼 수 있다. 광전지에는 빛에너지를 전압과 

전류로 전환하는 특정한 화학물질이 들어 있다.

전력을 발생시키기 위해 압력을 이용 하는 것을 일

반적으로 압전효과(piezoelectric effect)라고 부른다. 

그리스어에서 따온 압력(Piezo 또는 Piez는 Press, 

Pressure, Squeeze)의 의미이며, 압전효과는 유

전체(dielectric) 또는 부전도 수정(nonconducting 

crystal)에 물리적압력을 적용한 결과이다.

화학에너지를 전기로 변환하는 가장 일반적인 방

법은 전지를 이용하는 것이다. 일차전지는 알칼리성

의 전해액과 같은 화학용액에 2개의 서로 다른 금속

을 이용하여 전기를 생산한다. 화학반응(chemical 

reaction)은 많은 전자를 자유롭게 하는 금속 사이

에서 발생한다.

전기를 생성하기 위해 사용된 열은 열전효과

(thermoelectric effect)를 일으킨다. 열전쌍

(thermocouple)이라고 부르는 장치에 열이 가해지

면 전압이 생성된다. 열전쌍은 온도차에 관계된 전

압을 발생시키는 서로 다른 2개 금속의 접합이다. 

만약 열전쌍이 완성회로에 연결되면, 전류가 흐른

다. 열전쌍은 가끔 실린더헤드온도계와 같은 온도감

시시스템의 일부로서 항공기에서 찾아볼 수 있다.

전자기유도는 도선에 관계되는 자기장(magnetic 

field)을 움직여서 전압, 즉 기전력을 만드는 과정이

다. 그림 2-6과 같이, 도선, 전선이 자기장에서 움

직일 때, 기전력이 도선에서 발생한다. 만약 완성회

로가 도선에 연결된다면, 전압 또한 전류흐름을 만

들어 낸다.

그림 2-6과 같이, 단심(single conductor)은 전

자기유도를 매개로 하여 많은 전압/전류를 만들지

는 못한다. 단선 대신에, 전선의 코일이 강한 자석

의 자기장을 통과하여 움직이면 더욱 큰 전기출력

(electrical output)을 발생시킨다. 대부분의 경우

에, 자기장은 강력한 전자석을 사용하여 만들어진

다. 일반적인 자석과 더욱 강한 자기장을 만들어내

는 전자석의 특징 때문에 더욱 큰 전압/전류를 만들

어 낸다.
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Figure 9-6. Inducing an EMF in a conductor.

The resistance of a metallic conductor is directly proportional 
to its length. The longer the length of a given size of wire, the 
greater the resistance. Figure 9-5 shows two wire conductors 
of different lengths. If 1 volt of electrical pressure is applied 
across the two ends of the conductor that is 1 foot in length 
and the resistance to the movement of free electrons is 
assumed to be 1 ohm, the current flow is limited to 1 ampere. 
If the same size conductor is doubled in length, the same 
electrons set in motion by the 1 volt applied now find twice 
the resistance.

Electromagnetic Generation of Power
Electrical energy can be produced through a number of 
methods. Common methods include the use of light, pressure, 
heat, chemical, and electromagnetic induction. Of these 
processes, electromagnetic induction is most responsible for 
the generation of the majority of the electrical power used 
by humans. Virtually all mechanical devices (generators and 
alternators) that produce electrical power employ the process 
of electromagnetic induction. The use of light, pressure, 
heat, and chemical sources for electrical power is found on 
aircraft but produce a minimal amount of all the electrical 
power consumed during a typical flight.

In brief, light can produce electricity using a solar cell 
(photovoltaic cell). These cells contain a certain chemical 
that converts light energy into voltage/current. 

Using pressure to generate electrical power is commonly 
known as the piezoelectric effect. The piezoelectric effect 
(piezo or piez taken from Greek: to press; pressure; to 
squeeze) is a result of the application of mechanical pressure 
on a dielectric or nonconducting crystal.

Chemical energy can be converted into electricity, most 
commonly in the form of a battery. A primary battery 

produces electricity using two different metals in a chemical 
solution like alkaline electrolyte. A chemical reaction exists 
between the metals which frees more electrons in one metal 
than in the other.

Heat used to produce electricity creates the thermoelectric 
effect. When a device called a thermocouple is subjected to 
heat, a voltage is produced. A thermocouple is a junction 
between two different metals that produces a voltage related 
to a temperature difference. If the thermocouple is connected 
to a complete circuit, a current also flows. Thermocouples are 
often found on aircraft as part of a temperature monitoring 
system, such as a cylinder head temperature gauge. 

Electromagnetic induction is the process of producing a 
voltage (EMF) by moving a magnetic field in relationship 
to a conductor. As shown in Figure 9-6, when a conductor 
(wire) is moved through a magnetic field, an EMF is produced 
in the conductor. If a complete circuit is connected to the 
conductor, the voltage also produces a current flow. 

One single conductor does not produce significant voltage/
current via electromagnetic induction. [Figure 9-6] In 
practice, instead of a single wire, a coil of wire is moved 
through the magnetic field of a strong magnet. This produces 
a greater electrical output. In many cases, the magnetic field 
is created by using a powerful electromagnet. This allows 
for the production of a greater voltage/current due to the 
stronger magnetic field produced by the electromagnet when 
compared to an ordinary magnet.

Please note that this text often refers to voltage/current in 
regards to electrical power. Remember voltage (electrical 
pressure) must be present to produce a current (electron 
flow). Hence, the output energy generated through the process 
of electromagnetic induction always consists of voltage. 

[그림 2-6] Inducing an EMF in a conductor
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Power(P)=Current(I)_Voltage(E)

전압, 즉 전기압력은 전류, 즉 전자흐름을 만들어

내기 위해 있어야 한다는 것을 기억하라. 이 교재

는 전력에 관해서 전압/전류를 자주 언급한다. 그

러므로 전자기유도의 과정을 통해 발전된 출력에너

지는 항상 전압으로 구성된다. 또한 전류는 완성회

로가 그 전압에 연결되었을 때의 결과이다. 전력은 

전기압력 E, 즉 기전력과 전류 I 모두가 있을 때 생

긴다.

도선과 자기장 사이의 상대적인 운동이 도선에 

전류를 흐르게 한다. 도선 또는 자석 중 어느 하

나를 움직이거나 고정할 수 있다. 그림 2-7과 같

이, 자석과 자석의 장(field)이 코일형도선(coiled 
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Current also results when a complete circuit is connected to 
that voltage. Electrical power is produced when there is both 
electrical pressure E (EMF) and current (I). Power = Current 
× Voltage (P = I × E)

It is the relative motion between a conductor and a magnetic 
field that causes current to flow in the conductor. Either the 
conductor or magnet can be moving or stationary. When a 
magnet and its field are moved through a coiled conductor, 
as shown in Figure 9-7, a DC voltage with a specific polarity 
is produced. The polarity of this voltage depends on the 
direction in which the magnet is moved and the position of 
the north and south poles of the magnetic field. The generator 
left-hand rule can be used to determine the direction of 

current flow within the conductor. [Figure 9-8] Of course, 
the direction of current flow is a function of the polarity of 
the voltage induced in to the conductor. 

In practice, producing voltage/current using the process 
of electromagnetic induction requires a rotating machine. 
Generally speaking, on all aircraft, a generator or alternator 
employs the principles of electromagnetic induction to create 
electrical power for the aircraft. Either the magnetic field can 
rotate or the conductor can rotate. [Figure 9-9] The rotating 
component is driven by a mechanical device, such as an 
aircraft engine.

During the process of electromagnetic induction, the value of 
the induced voltage/current depends on three basic factors: 

1. Number of turns in the conductor coil (more loops 
equals greater induced voltage)

Flux forward
Conductor 

moved up

N

[그림 2-7] Inducing a current flow
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conductor)을 관통하여 움직일 때, 특정한 극성을 

가지고 있는 직류전압이 생성된다. 이 전압의 극성

은 자석이 움직이는 방향과 자기장의 S극과 N극의 

위치에 따라 결정된다.

그림 2-8과 같이, 발전기오른손법칙(right-hand 

rule)은 도선 내에 전류흐름의 방향을 결정하는 데 

사용된다. 물론 전류흐름의 방향은 도선에서 유도된 

전압의 극성과 관계된다.

실제로는 전자기유도의 과정을 이용하여 전압/전

류를 만들어주는 회전기가 필요하다. 일반적으로 모

든 항공기에서 발전기 또는 교류기는 항공기에 쓰이

는 전력을 생산하기 위해 전자기유도의 원리를 이용

한다. 그림 2-9와 같이, 자기장이나 도선 모두 회전

하여 전력을 만들어낼 수 있다. 항공기 엔진과 같은 

기계장치로 이러한 회전을 일으킨다.

전자기유도의 과정에서, 유도전압/전류의 값은 세 

가지 기본 요소에 따른다.

① ��도선 코일의 회전수(loop)가 많을수록 더 큰 유

도전압이 발생한다.

② ��전자석(자기장)이 강하면 강할수록, 유도전압

은 더 커진다.

③ ��도선 또는 자석의 회전 속도가 빠를수록, 유도

전압은 더 커진다.

그림 2-10에서는 전압을 발생시키기 위해 사용

된 회전 기계장치에 대해 설명하고 있다. 이러한 장

치는 A와 B로 표시된 N극과 S극 사이의 회전루프

(rotating loop)로 이루어진다. 루프의 끝단은 2개

의 금속 슬립링(slip-ring), 즉 집전고리(collector 

ring), C1과 C2에 연결된다. 전류는 슬립링에서 브러

시를 통하여 나온다. 만약 루프가 전선 A와 B로 분

[그림 2-10] Simple generator
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Figure 9-10. Simple generator.

2. Strength of the electromagnet (the stronger the 
magnetic field, the greater the induced voltage)

3. Speed of rotation of the conductor or magnet (the 
faster the rotation, the greater the induced voltage) 

Figure 9-10 illustrates the basics of a rotating machine used 
to produce voltage. The simple generating device consists 
of a rotating loop, marked A and B, placed between two 
magnetic poles, N and S. The ends of the loop are connected 
to two metal slip rings (collector rings), C1 and C2. Current 
is taken from the collector rings by brushes. If the loop is 
considered as separate wires, A and B, and the left-hand rule 
for generators is applied, then it can be observed that as wire 
B moves up across the field, a voltage is induced that causes 
the current to flow towards the reader. As wire A moves down 
across the field, a voltage is induced that causes the current to 
flow away from the reader. When the wires are formed into 
a loop, the voltages induced in the two sides of the loop are 
combined. Therefore, for explanatory purposes, the action 
of either conductor, A or B, while rotating in the magnetic 
field is similar to the action of the loop.

Figure 9-11 illustrates the generation of alternating current 
(AC) with a simple loop conductor rotating in a magnetic 
field. As it is rotated in a counterclockwise direction, varying 
voltages are induced in the conductive loop. 

Position 1
The conductor A moves parallel to the lines of force. Since 
it cuts no lines of force, the induced voltage is zero. As the 

conductor advances from position 1 to position 2, the induced 
voltage gradually increases. 

Position 2
The conductor is now moving in a direction perpendicular 
to the flux and cuts a maximum number of lines of force; 
therefore, a maximum voltage is induced. As the conductor 
moves beyond position 2, it cuts a decreasing amount of flux, 
and the induced voltage decreases. 

Position 3
At this point, the conductor has made half a revolution and 
again moves parallel to the lines of force, and no voltage is 
induced in the conductor. As the A conductor passes position 
3, the direction of induced voltage now reverses since the A 
conductor is moving downward, cutting flux in the opposite 
direction. As the A conductor moves across the south pole, the 
induced voltage gradually increases in a negative direction 
until it reaches position 4.

Position 4
Like position 2, the conductor is again moving perpendicular 
to the flux and generates a maximum negative voltage. 
From position 4 to position 5, the induced voltage gradually 
decreases until the voltage is zero, and the conductor and 
wave are ready to start another cycle. 

Position 5
The curve shown at position 5 is called a sine wave. It 
represents the polarity and the magnitude of the instantaneous 

+
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[그림 2-11] Generation of a sine wave
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Figure 9-11. Generation of a sine wave.

values of the voltages generated. The horizontal baseline is 
divided into degrees, or time, and the vertical distance above 
or below the baseline represents the value of voltage at each 
particular point in the rotation of the loop.

The specific operating principles of both alternators and 
generators as they apply to aircraft is presented later in 
this text. 
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리된 것이라면, 발전기에 대한 오른손법칙(right-

hand rule)을 적용하고, 이때 전선 B가 자기장

(field)을 가로질러 위쪽으로 이동할 때, 전압은 전

류가 독자의 반대 방향으로 흐르도록 유도한다는 것

을 알 수 있다. 전선 A가 자기장을 가로질러 아래쪽

으로 이동할 때, 전압은 전류가 독자 쪽으로 흐르도

록 유도한다. 전선이 루프로 형성되면, 루프의 양쪽

에서 유도된 전압은 합쳐질 수 있다. 그러므로 자기

장이 회전할 때, 도선 A 또는 도선 B의 작용은 루프

의 작용과 유사하다고 볼 수 있다.

그림 2-11에서는 자기장에서 회전하는 간단한 루

푸 도선으로 교류(AC, alternating current)의 발

생을 설명한다. 루푸가 반시계방향으로 회전할 때, 

전압의 변화가 전도성루푸 내에 유도된다.

 	

도선 A는 자력선과 평행하게 움직인다. 도선은 자

력선을 전혀 절단하지 않기 때문에, 유도전압은 영

(Zero)이다. 도선이 Position 1에서 Position 2로 

움직일 때, 유도전압은 서서히 증가한다.

 	

도선은 지금 선속(flux)에 직각을 이루며 움직이

고 있고, 자력선의 최대수를 절단하게 되므로, 최대

전압이 유도된다. 도선이 Position 2를 지나 움직일 

때, 도선은 매 순간 감소되는 선속의 양을 절단하고, 

따라서 유도전압은 감소한다.

 	

이 지점에서, 도선은 회전운동의 1/2을 하였고 도

선은 다시 자력선에 평행하여 움직여 전압은 도선

에서 유도되지 않는다. 도선 A가 Position 3을 지날 

때, 유도전압의 방향은 도선 A가 아래쪽방향으로 움

직이고, 반대 방향에서 선속을 절단하기 때문에, 바

로 반대로 된다. 도선 A가 남극을 가로질러 움직일 

때, Position 4에 도달할 때까지, 유도전압은 서서

히 증가한다.

 	

Position 2에서와 같이, 도선은 다시 선속에 직각

을 이루며 움직이고 있고 음의 최대전압을 발생한

다. Position 4에서 Position 5로 도선이 움직이는 

동안, 유도전압은 전압이 영(Zero)일 때까지 서서히 

감소하고, 그리고 도선과 파(wave)는 새로운 순환

의 시작을 준비한다.

 	

Position 5에서 보여주는 곡선은 사인파(sine 

wave)라고 부른다. 사인파는 발생전압의 순간값 극

성과 크기를 나타낸다. 수평기선은 도(degree), 또

는 시간으로 구분되고, 수평기선의 위쪽 또는 아래

쪽에 수직거리(vertical distance)는 루푸 회전에 각

각 특정한 지점의 전압의 값을 나타낸다.

교류기와 발전기 모두의 상세한 작동원리는 나중

에 소개한다.

2.1.6 ��교류 소개	  

(Alternating Current Introduction)

교류 전기시스템은 대부분 다발항공기, 고성능터

빈항공기, 그리고 운송분류 항공기에서 찾아볼 수 

있다. 교류는 산업과 가정의 전원으로 사용되는 것

 Position 1

 Position 1

 Position 3

 Position 4

 Position 5
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과 동일한 형태의 전기이다. 직류는 경량항공기와 

자동차와 같이, 배터리전원을 사용하는 시스템에 이

용된다. 항공기 전기시스템은 직류전력보다 교류전

력을 이용할 때 많은 이점이 있다.

교류는 전압을 변압기를 이용하여 승압하거나 감

압할 수 있기 때문에, 직류보다 더욱 쉽고 경제적으

로 장거리 송전을 할 수 있다. 항공기, 특히 대형운

송분류 항공기에서 점점 더 많은 부품이 전기로 작

동되는 이유는 교류를 통해 동력소요가 줄어드는 이

점 때문에 실현될 수 있는 것이다. 특히 전동기와 같

은 교류장치는 직류장치보다 더 작고 간단하기 때문

에 공간과 무게를 절약할 수 있다. 대부분 교류전동

기에서는 브러시가 필요하지 않으며 직류전동기보

다 정비 횟수가 적다. 직류시스템에서는 아크의 발

생으로 인해 회로차단기를 자주 교체하여야 하는 반

면, 교류시스템에서는 부하가 걸린 상태에서도 만족

스럽게 작동한다. 마지막으로, 24[V] 직류시스템을 

사용하는 대부분 비행기는 일정 양의 400[cycle] 교

류전류를 필요로 하는 특별한 장비를 갖추고 있다. 

이런 항공기를 위해 직류를 교류로 변환시켜주는 인

버터(inverter)라고 부르는 장비가 사용된다. 인버

터는 이 책 후반에 서술된다.

교류는 이름에서 알 수 있듯이 값과 극성이 주기적

으로 변화하는 것이다. 그림 2-12에서는 직류와 교

류를 비교하여 보여준다. 직류의 극성은 절대로 변하

지 않지만, 교류에서는 극성과 전압이 주기적으로 변

한다. 교류순환(AC cycle)은 주어진 간격이 반복되는 

것임을 주목해야 한다. 교류는 전압과 전류 모두 영

(Zero)에서 시작하여 증가하다가 최고점에 도달한 후 

감소하며 극성을 반대로 한다. 이를 그려보면 교류파

형을 볼 수 있다. 이 파형을 사인파라고 부른다.

2.1.6.1 용어 정의(Definitions)

(1) 교류의 값(Values of AC)

교류에서 전압과 전류 모두에 적용되는 세 가지 

값이 있다. 순간값( instantaneous value), 최고값

(peak value), 그리고 유효값(effective value)이라

고 부르며 이 값들은 사인파를 규정하는 데 도움이 

된다. 이 값들은 모든 교류회로(AC circuit)에서 전

압과 전류에 적용된다.

(2) 순간값

순간값은 교류파에 따르는 어떤 순간에서의 값이

[그림 2-12] DC and AC voltage curves
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Definitions
Values of AC

There are three values of AC that apply to both voltage and 
current. These values help to define the sine wave and are 
called instantaneous, peak, and effective. It should be noted 
that during the discussion of these terms, the text refers to 
voltage. But remember, the values apply to voltage and 
current in all AC circuits. 

Instantaneous 

An instantaneous voltage is the value at any instant in time 
along the AC wave. The sine wave represents a series of 
these values. The instantaneous value of the voltage varies 
from zero at 0° to maximum at 90°, back to zero at 180°, 
to maximum in the opposite direction at 270°, and to zero 
again at 360°. Any point on the sine wave is considered the 
instantaneous value of voltage. 

Peak 

The peak value is the largest instantaneous value, often 
referred to as the maximum value. The largest single positive 
value occurs after a certain period of time when the sine wave 
reaches 90°, and the largest single negative value occurs 
when the wave reaches 270°. Although important in the 
understanding of the AC sine wave, peak values are seldom 
used by aircraft technicians. 

Effective 

The effective values for voltage are always less than the 
peak (maximum) values of the sine wave and approximate 
DC voltage of the same value. For example, an AC circuit of 
24 volts and 2 amps should produce the same heat through a 
resistor as a DC circuit of 24 volts and 2 amps. The effective 
value is also known as the root mean square, or RMS value, 
which refers to the mathematical process by which the value 
is derived. 

Most AC meters display the effective value of the AC. In 
almost all cases, the voltage and current ratings of a system 

Alternating Current (AC) Introduction 
Alternating current (AC) electrical systems are found on most 
multi-engine, high performance turbine powered aircraft and 
transport category aircraft. AC is the same type of electricity 
used in industry and to power our homes. Direct current (DC) 
is used on systems that must be compatible with battery 
power, such as on light aircraft and automobiles. There are 
many benefits of AC power when selected over DC power 
for aircraft electrical systems.

AC can be transmitted over long distances more readily 
and more economically than DC, since AC voltages can be 
increased or decreased by means of transformers. Because 
more and more units are being operated electrically in 
airplanes, the power requirements are such that a number of 
advantages can be realized by using AC (especially with large 
transport category aircraft). Space and weight can be saved 
since AC devices, especially motors, are smaller and simpler 
than DC devices. In most AC motors, no brushes are required, 
and they require less maintenance than DC motors. Circuit 
breakers operate satisfactorily under loads at high altitudes in 
an AC system, whereas arcing is so excessive on DC systems 
that circuit breakers must be replaced frequently. Finally, 
most airplanes using a 24-volt DC system have special 
equipment that requires a certain amount of 400 cycle AC 
current. For these aircraft, a unit called an inverter is used to 
change DC to AC. Inverters are discussed later in this book. 

AC is constantly changing in value and polarity, or as the 
name implies, alternating. Figure 9-12 shows a graphic 
comparison of DC and AC. The polarity of DC never 
changes, and the polarity and voltage constantly change in 
AC. It should also be noted that the AC cycle repeats at given 
intervals. With AC, both voltage and current start at zero, 
increase, reach a peak, then decrease and reverse polarity. 
If one is to graph this concept, it becomes easy to see the 
alternating wave form. This wave form is typically referred 
to as a sine wave. 
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다. 사인파는 연속된 순간값을 나타낸다. 전압의 순

간값은 0[°]의 영(Zero)부터 90[°]의 최대값까지, 

180[°]에서 다시 영(Zero)으로 감소되고, 270[°]에서 

반대방향으로 최대값까지, 그리고 360[°]에서 다시 

영(Zero)로 바뀐다. 사인파 상의 어느 한 지점 또한 

전압의 순간값으로 간주된다.

(3) 최고값

최고값은 가장 큰 순간값이다. 가장 큰 하나의 양

의 값은 사인파가 90[°]에 도달할 때 나타나고, 그리

고 가장 큰 하나의 음의 값은 사인파가 270[°]에 도

달할 때 나타난다. 비록 교류사인파를 이해하는 데 

중요하지만 최고값은 항공정비사에 의해 드물게 사

용된다.

(4) 유효값

전압에 대한 유효값은 항상 사인파의 최고값, 즉 

최대값보다 적고 동일한 값의 직류전압에 가깝다. 

예를 들어, 24[V]와 2[A]의 교류회로는 24[V]와 

2[A]의 직류회로에서 저항기를 통해 동일한 열을 발

생시킨다. 유효값은 수학적 방법을 사용하여 Root 

Mean Square 또는 RMS값으로 알려져 있다.

대부분 교류계측기는 교류의 유효값을 나타내며, 

대부분의 경우 시스템 또는 장비의 정격전압과 정격

전류는 유효값이 주어진다. 다시 말해, 산업정격은 

유효값에 근거한다. 특정한 경우에만 최고값과 순간

값을 사용한다. 교류에서 전류 또는 전압에 대해 주

어진 값은 다른 방법으로 명시되지 않았다면 유효값

으로 본다. 실질적으로 전압과 전류의 유효값만을 

사용한다.

유효값은 최고값, 즉 최대값의 0.707배이다. 

반대로 최고값는 유효값에 1.41배이다. 그러므

로 교류에 주어진 110[V] 값은 이 전원의 최고전

압의 0.707배이다. 최대전압은 약 155[V](110×

1.41=155[V])이다.

그림 2-13에서 보여주는 것과 같이, 얼마나 자주 

교류파형이 반복되는지는 교류주파수로 알 수 있

다. 주파수는 일반적으로 cycle per second(cps) 

또는 hertz[㎐]로 측정된다. 1[㎐]는 1[cps]와 같

다. 사인파가 한 번 순환하기 위해 필요한 시간을 

주기(period, P)라 한다. 주기의 단위로 second, 

millisecond, 또는 microsecond 등을 사용한다. 

주기는 항상 순환이 교류발전기의 회전에서 360[°]

에 관계되는 것처럼, 360[°]에 완성된다는 것을 말

한다.

(5) 순환(Cycle)

순환은 패턴이 완성되는 것이다. 전압 또는 전류

가 연속된 변화를 거쳐 결국 출발점으로 되돌아가

고, 다시 똑같은 연속된 변화를 시작하게 되는데, 이

러한 것을 순환이라 한다. 그림 2-14는 전압값을 
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increases to a maximum negative value, and again decreases 
to zero. The cycle repeats until the voltage is no longer 
available. There are two alternations in a complete cycle: 
the positive alternation and the negative. It should be noted 
that the polarity of the voltage reverses for each half cycle. 
Therefore, during the positive half cycle, the electron flow 
is considered to be in one direction; during the negative half 
cycle, the electrons reverse direction and flow the opposite 
way through the circuit. 

Frequency Defined

The frequency is the number of cycles of AC per second 
(CPS). The standard unit of frequency measurement is the 
Hz. [Figure 9-15] In a generator, the voltage and current 
pass through a complete cycle of values each time a coil 
or conductor passes under a north and south pole of the 
magnet. The number of cycles for each revolution of the 
coil or conductor is equal to the number of pairs of poles. 

or component are given in effective values. In other words, 
the industry ratings are based on effective values. Peak and 
instantaneous values, used only in very limited situations, 
would be stated as such. In the study of AC, any values given 
for current or voltage are assumed to be effective values 
unless otherwise specified. In practice, only the effective 
values of voltage and current are used.

The effective value is equal to .707 times the peak (maximum) 
value. Conversely, the peak value is 1.41 times the effective 
value. Thus, the 110 volt value given for AC is only 0.707 
of the peak voltage of this supply. The maximum voltage is 
approximately 155 volts (110 × 1.41 = 155 volts maximum).

How often the AC waveform repeats is known as the AC 
frequency. The frequency is typically measured in cycles per 
second (CPS) or hertz (Hz). One Hz equals one CPS. The 
time it takes for the sine wave to complete one cycle is known 
as period (P). Period is a value or time period and typically 
measured in seconds, milliseconds, or microseconds. It 
should be noted that the time period of a cycle can change 
from one system to another; it is always said that the cycle 
completes in 360° (related to the 360° of rotation of an AC 
alternator). [Figure 9-13]

Cycle Defined

A cycle is a completion of a pattern. Whenever a voltage 
or current passes through a series of changes, returns to the 
starting point, and then repeats the same series of changes, 
the series is called a cycle. When the voltage values are 
graphed, as in Figure 9-14, the complete AC cycle is 
displayed. One complete cycle is often referred to as the sine 
wave and said to be 360°. It is typical to start the sine wave 
where the voltage is zero. The voltage then increases to a 
maximum positive value, decreases to a value of zero, then 

[그림 2-13] Values of AC.
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도표로 나타낸 것이다. 그림에서는 완전한 교류순

환이 나타난다. 한 번의 순환은 사인파 또는 360[°]

라고 말한다. 이것은 전압이 영(Zero)인 사인파에

서 시작하는 것이다. 이때 전압은 양의 최대값으로 

증가한 후, 영의 값으로 감소하고, 음의 최대값으

로 증가하고, 다시 영으로 감소한다. 순환은 전압을 

더 이상 이용할 수 없을 때까지 반복한다. 완전순환

으로 두 가지의 교번이 있는데, 양의 교번(positive 

alternation)과 음의 교번(negative alternation)이

다. 전압의 극성은 매 반순환(half-cycle)마다 반대

로 한다는 것에 주목한다. 그러므로 양의 반순환 시

에 전자흐름이 한쪽 방향으로 흐른다면 음의 반순환 

시에 전자는 방향을 반대로 하고 회로를 통해 반대

쪽으로 흐른다.

(6) 주파수(Frequency)

주파수는 1[sec]당 교류의 순환의 횟수이다. 그림 

2-15와 같이, 주파수측정의 기본단위는 hertz[㎐]

이다. 발전기에서, 전압과 전류는 코일 또는 도선이 

자석의 북극과 남극 아래로 지나갈 때마다 완전순환

의 값을 거쳐 지나간다. 코일 또는 도선의 매 회전운

동마다 순환의 횟수는 극의 한 쌍의 수와 같다. 주파

수는 한 번 회전운동의 순환의 횟수에 초당회전수를 

곱한 것과 같다.

(7) 주기(Period)

한 번의 전순환(full cycle)을 완성하기 위한 사인

파에서 요구된 시간은 주기라고 부른다. 그림 2-14

와 같이, 사인파의 주기는 주파수에 반비례한다. 

즉, 주파수가 커지면 커질수록, 주기는 더 짧아진

다. 주파수와 주기 사이에 수리적 관계는 다음과 같

이 주어진다.

Period: t= 
1

f     Frequency: f= 
1

t

(8) 파장(Wavelength)

파형이 한 번의 주기 동안 이동한 거리를 일반적으

로 파장이라고 하며 그리스 문자 람다[Lambda(λ)]

로 나타낸다. 파장은 다음 공식으로서 주파수에 관

계된다.

 
Wave Speed

Frequency
= Wavelength

주파수가 높으면 높을수록, 파장은 더 짧아진다. 

그림 2-14와 같이, 파장은 파형의 하나의 지점에

서 다음 번 파형에 대응점까지의 길이를 말한다. 

파장은 거리이기 때문에, 측정의 일반적인 단위는 

meter, centimeter, millimeter, 또는 nanometer

이다. 예를 들어, 주파수 20[㎐]의 음파는 17[m]의 

파장을 갖고 눈에 보이는 4.3×10-12[㎐]의 적색광

파는 개략적으로 700[nanometer]의 파장을 갖는
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increases to a maximum negative value, and again decreases 
to zero. The cycle repeats until the voltage is no longer 
available. There are two alternations in a complete cycle: 
the positive alternation and the negative. It should be noted 
that the polarity of the voltage reverses for each half cycle. 
Therefore, during the positive half cycle, the electron flow 
is considered to be in one direction; during the negative half 
cycle, the electrons reverse direction and flow the opposite 
way through the circuit. 

Frequency Defined

The frequency is the number of cycles of AC per second 
(CPS). The standard unit of frequency measurement is the 
Hz. [Figure 9-15] In a generator, the voltage and current 
pass through a complete cycle of values each time a coil 
or conductor passes under a north and south pole of the 
magnet. The number of cycles for each revolution of the 
coil or conductor is equal to the number of pairs of poles. 

or component are given in effective values. In other words, 
the industry ratings are based on effective values. Peak and 
instantaneous values, used only in very limited situations, 
would be stated as such. In the study of AC, any values given 
for current or voltage are assumed to be effective values 
unless otherwise specified. In practice, only the effective 
values of voltage and current are used.

The effective value is equal to .707 times the peak (maximum) 
value. Conversely, the peak value is 1.41 times the effective 
value. Thus, the 110 volt value given for AC is only 0.707 
of the peak voltage of this supply. The maximum voltage is 
approximately 155 volts (110 × 1.41 = 155 volts maximum).

How often the AC waveform repeats is known as the AC 
frequency. The frequency is typically measured in cycles per 
second (CPS) or hertz (Hz). One Hz equals one CPS. The 
time it takes for the sine wave to complete one cycle is known 
as period (P). Period is a value or time period and typically 
measured in seconds, milliseconds, or microseconds. It 
should be noted that the time period of a cycle can change 
from one system to another; it is always said that the cycle 
completes in 360° (related to the 360° of rotation of an AC 
alternator). [Figure 9-13]

Cycle Defined

A cycle is a completion of a pattern. Whenever a voltage 
or current passes through a series of changes, returns to the 
starting point, and then repeats the same series of changes, 
the series is called a cycle. When the voltage values are 
graphed, as in Figure 9-14, the complete AC cycle is 
displayed. One complete cycle is often referred to as the sine 
wave and said to be 360°. It is typical to start the sine wave 
where the voltage is zero. The voltage then increases to a 
maximum positive value, decreases to a value of zero, then 

[그림 2-14] Cycle of voltage.
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다. 실제의 파장은 파형이 통과하는 매질에 따라 달

라진다.

(9) 위상 관계(Phase Relationships)

위상은 일반적으로 각도(degree)로 측정되는 2개

의 사인파 사이의 관계이다. 예를 들어, 만약 전력

을 생산하는 2개의 서로 다른 교류기가 있다면, 그

들 각각의 사인파를 비교하여 그들의 위상관계를 쉽

게 결정할 수 있다. 그림 2-16의 B에서, 2개의 전압 

파형 사이에 90[°] 위상차(phase difference)가 있

는 것을 볼 수 있다. 위상관계는 어떤 2개의 사인파 

사이에 있을 수도 있다. 위상관계는 서로 다른 교류

기 또는 동일한 교류기에 의해 생산된 두 개의 전류

와 전압 사이에서 측정될 수 있다.

그림 2-16의 A에서는 동일한 시간 축에 겹쳐 놓

은 전압신호와 전류신호를 보여준다. 전압이 (+)교

번으로 증가할 때 전류도 역시 증가하여, 전압이 최

고값에 도달할 때, 전류 또한 최고값에 도달하게 된

다. 이후 두 파형은 영(Zero) 크기로 다시 감소하고, 

양의(+) 방향으로 증가했을 때와 같이 음의(-) 방

향에서 동일한 방식으로 파형이 진행된다. 2개의 파

가 실제로 서로 일치하여 있을 때, 그들은 동상(in-

phase)이라고 말한다. 동상의 상태에서, 2개의 파

형은 동시에 그리고 동일한 방향으로 그들의 최대점

과 최소점을 지나야 한다.
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increases to a maximum negative value, and again decreases 
to zero. The cycle repeats until the voltage is no longer 
available. There are two alternations in a complete cycle: 
the positive alternation and the negative. It should be noted 
that the polarity of the voltage reverses for each half cycle. 
Therefore, during the positive half cycle, the electron flow 
is considered to be in one direction; during the negative half 
cycle, the electrons reverse direction and flow the opposite 
way through the circuit. 

Frequency Defined

The frequency is the number of cycles of AC per second 
(CPS). The standard unit of frequency measurement is the 
Hz. [Figure 9-15] In a generator, the voltage and current 
pass through a complete cycle of values each time a coil 
or conductor passes under a north and south pole of the 
magnet. The number of cycles for each revolution of the 
coil or conductor is equal to the number of pairs of poles. 

or component are given in effective values. In other words, 
the industry ratings are based on effective values. Peak and 
instantaneous values, used only in very limited situations, 
would be stated as such. In the study of AC, any values given 
for current or voltage are assumed to be effective values 
unless otherwise specified. In practice, only the effective 
values of voltage and current are used.

The effective value is equal to .707 times the peak (maximum) 
value. Conversely, the peak value is 1.41 times the effective 
value. Thus, the 110 volt value given for AC is only 0.707 
of the peak voltage of this supply. The maximum voltage is 
approximately 155 volts (110 × 1.41 = 155 volts maximum).

How often the AC waveform repeats is known as the AC 
frequency. The frequency is typically measured in cycles per 
second (CPS) or hertz (Hz). One Hz equals one CPS. The 
time it takes for the sine wave to complete one cycle is known 
as period (P). Period is a value or time period and typically 
measured in seconds, milliseconds, or microseconds. It 
should be noted that the time period of a cycle can change 
from one system to another; it is always said that the cycle 
completes in 360° (related to the 360° of rotation of an AC 
alternator). [Figure 9-13]

Cycle Defined

A cycle is a completion of a pattern. Whenever a voltage 
or current passes through a series of changes, returns to the 
starting point, and then repeats the same series of changes, 
the series is called a cycle. When the voltage values are 
graphed, as in Figure 9-14, the complete AC cycle is 
displayed. One complete cycle is often referred to as the sine 
wave and said to be 360°. It is typical to start the sine wave 
where the voltage is zero. The voltage then increases to a 
maximum positive value, decreases to a value of zero, then [그림 2-15] Frequency in cycles per second 
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Current

Voltage

0° 90° 180° 270° 360°

Voltage source 1 (leads source 2)

0° 90° 180° 270° 360°

Voltage source 2 (lags source 1)

Voltage source 1

0° 90° 180° 270° 360°

Voltage source 2

A. Voltage and current are in phase

B. Two voltage waves, 90° out of phase

C. Two voltage waves, 180° out of phase

Figure 9-16. In-phase and out-of-phase conditions.

The frequency, then, is equal to the number of cycles in 
one revolution multiplied by the number of revolutions  
per second. 

Period Defined 

The time required for a sine wave to complete one full 
cycle is called a period (P). A period is typically measured 
in seconds, milliseconds, or microseconds. [Figure 9-14] 
The period of a sine wave is inversely proportional to the 
frequency. That is to say that the higher the frequency, the 
shorter the period. The mathematical relationship between 
frequency and period is given as: 

Period

P = 1
 f 
 
Frequency

F = 1
 P
 
Wavelength Defined

The distance that a waveform travels during a period is 
commonly referred to as a wavelength and is indicated by the 
Greek letter lambda (λ). Wavelength is related to frequency 
by the formula:

 wave speed = wavelength 
 frequency
 
The higher the frequency is, the shorter the wavelength is. 
The measurement of wavelength is taken from one point 
on the waveform to a corresponding point on the next 
waveform. [Figure 9-14] Since wavelength is a distance, 
common units of measure include meters, centimeters, 
millimeters, or nanometers. For example, a sound wave of 
frequency 20 Hz would have wavelength of 17 meters and 
a visible red light wave of 4.3 × 10 –12 Hz would have a 
wavelength of roughly 700 nanometers. Keep in mind that 
the actual wavelength depends on the media through which 
the waveform must travel. 

Phase Relationships

Phase is the relationship between two sine waves, typically 
measured in angular degrees. For example, if there are two 
different alternators producing power, it would be easy to 
compare their individual sine waves and determine their 
phase relationship. In Figure 9-16B, there is a 90° phase 
difference between the two voltage waveforms. A phase 
relationship can be between any two sine waves. The phase 
relationship can be measured between two voltages of 
different alternators or the current and voltage produced by 
the same alternator.

Figure 9-16A shows a voltage signal and a current signal 
superimposed on the same time axis. Notice that when the 
voltage increases in the positive alternation that the current 
also increases. When the voltage reaches its peak value, so 
does the current. Both waveforms then reverse and decrease 
back to a zero magnitude, then proceed in the same manner 
in the negative direction as they did in the positive direction. 
When two waves are exactly in step with each other, they 
are said to be in phase. To be in phase, the two waveforms 
must go through their maximum and minimum points at the 
same time and in the same direction. 

[그림 2-16] In-phase and out-of-phase conditions
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2개의 파형이 서로 다른 시간에 그들의 최대점과 

최소점을 지날 때, 위상차는 2개의 파형 사이에 존

재할 것이다. 이 경우, 두 파형은 서로에 대해 이상

(out-of-phase)의 상태에 있다고 한다. 앞섬(lead)

과 뒤짐(lag)은 파형 사이의 위상차를 설명하기 위

한 용어이다. 최대값 또는 최소값에 먼저 도달한 파

형은 다른 파형에 앞선다고 할 수 있다. 그림 2-16

의 B에서는 ‘이상’의 관계를 보여준다. 하나의 전압

원은 0[°] 위치에서 올라가기 시작하고 두 번째 전압

원은 90[°] 위치에서 올라가지 시작한다. 하나의 전

압원이 두 번째 전압원에 비하여 더 높은 위치에서 

증가하기 시작했기 때문에, 첫 번째 전압원은 두 번

째 전압원을 앞서고 있으며, 반대로 두 번째 전압원

은 첫 번째 전압원에 뒤지고 있다. 파형이 앞섬 또

는 늦음이라고 말할 때, 도(degree)를 이용하여 그 

차이를 설명한다. 만약 2개의 파형이 360[°]로 서

로 다르다면, 그들은 서로 동상의 상태에 있는 것이

다. 그림 2-16의 C와 같이, 만약 2개의 신호 사이에 

180[°] 차이가 있다면, 이때 비록 이들이 동시에 최

소값과 최대값에 모두 도달하고 있지만 이상에 상태

에 있다고 말한다.

2.1.7 ��교류 전류의 방해	  

(Opposition to Current Flow of AC)

교류회로에서 전자의 흐름, 즉 전류를 방해하는 

세 가지 요인이 있다. 직류회로와 같이, 저항은 옴

(ohm)의 단위로 주파수에 관계없이 교류에 영향을 

미친다. 반면, 유도리액턴스(inductive reactance)

와 용량리액턴스(capacitive reactance)는 직류회

로에서는 일어나지 않으며, 오직 교류회로에서만 전

류의 흐름을 방해한다. 교류는 일정하게 방향과 강

도가 변하기 때문에, 인덕터(inductor)와 커패시터

(capacitor)는 교류회로에서 전류흐름의 방해를 만

들어낸다. 또한 유도리액턴스와 용량리액턴스는 교

류회로에서 전압과 전류 사이에 위상변이를 일으킨

다. 교류회로를 분석할 때 저항, 유도리액턴스, 그

리고 용량리액턴스를 고려하는 것은 매우 중요하다. 

세 가지 모두 교류회로의 전류에 영향을 준다.

2.1.7.1 저항(Resistance)

저항은 직류회로와 마찬가지로 교류회로에서도 전

류를 방해한다. 교류회로의 저항을 통과하는 전류는 

그 회로의 가해진 저항에 반비례하고 전압에 정비례

한다. 방정식 I=E/R과 E=I×R은 전류와 전압, 저

항과의 관계를 보여준다. 교류회로에서 저항은 전압

과 전류 사이에 위상변이를 만들어내지 않는다는 것

에 주목해야 한다.

그림 2-17에서는 10[Ω]의 회로에 115[V]의 교류

저항회로를 통과하여 11.5[A]의 전류흐름이 어떻게 

흐르는지 보여준다.

I= 
E

R  = 
115[V]

10[Ω]
 =11.5[A] 
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115V AC 

R = 10Ω

Ammeter
I = 11.5AA

Figure 9-17. Resistance.

When two waveforms go through their maximum and 
minimum points at different times, a phase difference exists 
between the two. In this case, the two waveforms are said 
to be out of phase with each other. The terms lead and lag 
are often used to describe the phase difference between 
waveforms. The waveform that reaches its maximum or 
minimum value first is said to lead the other waveform. 
Figure 9-16B shows this relationship. On the other hand, the 
second waveform is said to be lagging the first source. When 
a waveform is said to be leading or lagging, the difference in 
degrees is usually stated. If the two waveforms differ by 360°, 
they are said to be in phase with each other. If there is a 180° 
difference between the two signals, then they are still out of 
phase even though they are both reaching their minimum and 
maximum values at the same time. [Figure 9-16C]

Opposition to Current Flow of AC
There are three factors that can create an opposition to the flow 
of electrons (current) in an AC circuit. Resistance, similar 
to resistance of DC circuits, is measured in ohms and has a 
direct influence on AC regardless of frequency. Inductive 
reactance and capacitive reactance, on the other hand, oppose 
current flow only in AC circuits, not in DC circuits. Since 
AC constantly changes direction and intensity, inductors and 
capacitors may also create an opposition to current flow in 
AC circuits. It should also be noted that inductive reactance 
and capacitive reactance may create a phase shift between 
the voltage and current in an AC circuit. Whenever analyzing 
an AC circuit, it is very important to consider the resistance, 
inductive reactance, and the capacitive reactance. All three 
have an effect on the current of that circuit. 

Resistance
As mentioned, resistance creates an opposition to current 
in an AC circuit similar to the resistance of a DC circuit. 
The current through a resistive portion of an AC circuit 
is inversely proportional to the resistance and directly 
proportional to the voltage applied to that circuit or portion 
of the circuit. The equations I = E / R & E = I × R show how 
current is related to both voltage and resistance. It should be 
noted that resistance in an AC circuit does not create a phase 
shift between voltage and current. 

Figure 9-17 shows how a circuit of 10 ohms allows 11.5 amps 
of current flow through an AC resistive circuit of 115 volts.
 

I = E
 R
 

I =  115V
   10Ω
 
 I = 11.5 Amps

Inductive Reactance
When moving a magnet through a coil of wire, a voltage is 
induced across the coil. If a complete circuit is provided, then 
a current will also be induced. The amount of induced voltage 
is directly proportional to the rate of change of the magnetic 
field with respect to the coil. Conversely, current flowing 
through a coil of wire produces a magnetic field. When this 
wire is formed into a coil, it then becomes a basic inductor.

The primary effect of a coil is its property to oppose 
any change in current through it. This property is called 
inductance. When current flows through any conductor, a 
magnetic field starts to expand from the center of the wire. 
As the lines of magnetic force grow outward through the 
conductor, they induce an EMF in the conductor itself. 
The induced voltage is always in the direction opposite 
to the direction of the applied current flow. The effects 
of this countering EMF are to oppose the applied current. 
This effect is only a temporary condition. Once the current 
reaches a steady value in the conductor, the lines of magnetic 
force are no longer expanding and the countering EMF 
is no longer present. Since AC is constantly changing in 
value, the inductance repeats in a cycle always opposite the 
applied voltage. It should be noted that the unit of measure 
for inductance is the henry (H). 

The physical factors that affect inductance are:

1. Number of turns—doubling the number of turns in a 
coil produces a field twice as strong if the same current 
is used. As a general rule, the inductance varies with 
the square of the number of turns. 

2. Cross-sectional area of the coil—the inductance of a 
coil increases directly as the cross-sectional area of the 
core increases. Doubling the radius of a coil increases 
the inductance by a factor of four. 

3. Length of a coil—doubling the length of a coil, while 
keeping the same number of turns, reduces inductance 
by one-half. 

[그림 2-17] Resistance
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2.1.7.2 유도리액턴스(Inductive Reactance)

전선의 코일을 통과하여 자석이 이동할 때, 전압이 

코일에 유도된다. 완성회로가 이루어졌을 때에도 전

류가 유도될 것이다. 유도전압(induced voltage)의 

크기는 코일에 대한 자기장의 변화율에 정비례한다.

결론적으로, 전선의 코일을 통과하여 흐르는 전류

는 자기장을 만들어낸다. 이 전선이 코일로 형성되

었을 때, 그것은 기본적인 인덕터가 된다.

코일의 일차효과는 코일을 통과하여 전류에서 어

떤 변화에 저항하는 속성이다. 이 속성은 유도용량

(inductance)이라고 부른다. 전류가 어떤 도선을 통

과하여 흐를 때, 자기장은 전선의 중심으로부터 확

장되기 시작한다. 자력선이 도선을 통과하여 바깥

쪽 방향으로 나아갈 때, 도선 자체에 기전력을 유도

한다. 유도전압은 항상 전류흐름의 방향의 반대방향

이다. 이 역기전력(countering emf)의 효과는 현재 

전류의 흐름을 방해하는 것이다. 이 효과는 일시적

인 현상이다. 전류가 도선에서 안정된 값에 도달하

는 경우, 자력선은 더 이상 확장하지 않을 것이고 역

기전력 또한 더 이상 나타나지 않을 것이다. 교류는 

값이 끊임없이 변화하고 있기 때문에, 순환하여 반

복하는 유도용량은 항상 인가전압에 반대이다. 유도

용량을 측정하는 단위가 henry(H)라는 것에 주목해

야 한다.

다음은 유도용량에 영향을 미치는 물리인자이다.

(1) 권회수 

동일한 양의 전류가 흐를 때, 코일의 권회수를 2배

로 하면, 전계는 2배로 강하게 일어난다. 일반적으

로, 유도용량은 권회수의 제곱으로 변화한다.

(2) 코일의 단면적

코일의 유도용량은 중심의 단면적이 증가하면 즉

시 증가한다. 코일의 반경을 2배로 하면 4배 만큼 

유도용량을 증가시킨다.

(3) 코일의 길이

동일한 권회수를 유지하면서, 코일의 길이를 2배

로 하면 유도용량은 1/2로 줄어든다.

(4) 코어 재료

코일은 자성체 또는 비자성체에 감겨져 있다. 비

자성체는 공기, 구리, 플라스틱, 유리 등이다. 자성

체는 자력선에 대해 좋은 경로를 마련하고 더 강한 

자기장을 일으키는 물체로 니켈, 철, 강, 또는 코발

트 등이 있다.

XL=2πfL

교류는 상수상태가 변화하기 때문에, 인덕터 내

에서 자기장 또한 지속적으로 변화하는 유도전압/

유도전류를 만들어낸다. 이 유도전압은 인가전압을 

방해하는 역기전력으로 알려져 있다. 이 방해를 유

도리액턴스라고 부르며, XL 부호로 나타내었고, 그

리고 옴(ohm)으로 측정된다. 인덕터의 이런 특성

은 또한 회로의 전압과 전류 사이에 위상변이를 만

들어낸다. 유도리액턴스에 의해 만들어진 위상변이

는 항상 전압으로 하여금 전류를 앞서게 한다. 즉, 

유도성회로(inductive circuit)의 전압은 전류가 최

고값에 도달하기 전에 전압의 최고값에 도달한다. 

위상변이에 대한 추가적인 설명은 이 장 후반에 설

명된다.
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유도용량은 전류의 변화를 반대하는 회로의 성질

이며 henry단위로 측정된다. 유도리액턴스는 회로

에 얼마나 많은 역기전력이 인가전류에 반대하는지

의 척도이다. 유도리액턴스는 구성요소의 유도용량

과 회로에 인가주파수에 정비례한다. 유도용량이나 

인가주파수가 증가하면 유도리액턴스는 마찬가지로 

증가하고 회로에서 전류를 더 방해한다. 관계는 다

음과 같다. XL은 회로의 유도리액턴스, 단위는 ohm

이고, f는 주파수이며 단위는 [cycle/sec]이다. 그리

고 π= 3.1416이다.

그림 2-18에서, 교류직렬회로(AC series circuit)

는 유도용량 0.146[H], 주파수 60[㎐]에 전압은 

110[V]를 보여준다. 유도리액턴스는 다음 방법에 의

해 결정된다.

XL=2π×f×L=2×3.14×60×0.146=55[Ω]

그림 2-19와 같이, 교류직렬회로에서, 유도리액

턴스는 직류회로에서 직렬로 저항과 같이 추가되었

다. 회로에서 전체리액턴스는 각각의 유도저항의 합

과 같다.

XL=XL1+XL12=10+15=25[Ω]

그림 2-20과 같이, 병렬로 연결된 인덕터의 전

체 유도저항은 병렬회로(parallel circuit)에서 전

체 저항과 동일한 방법으로 구한다. 그러므로 병

렬로 연결된 유도용량의 전체 유도저항은 다음과 

같다.

XLT=

 

1

 
1

XL1
 + 

1

XL2
 + 

1

XL3
  

=

 

1

 
1

15  + 
1

15  + 
1

15   

           =5[Ω]
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110V AC 60 Hz

L = 0.146 H

A

Figure 9-18. AC circuit containing inductance.

AC power supply

XL1 = 10Ω

XL2 = 15Ω

Figure 9-19. Inductances in series.

4. Core material around which the coil is formed— 
coils are wound on either magnetic or nonmagnetic 
materials. Some nonmagnetic materials include 
air, copper, plastic, and glass. Magnetic materials 
include nickel, iron, steel, and cobalt, which have 
a permeability that provides a better path for the 
magnetic lines of force and permit a stronger  
magnetic field. 

Since AC is in a constant state of change, the magnetic fields 
within an inductor are also continuously changing and create 
an inducted voltage/current. This induced voltage opposes 
the applied voltage and is known as the counter EMF. This 
opposition is called inductive reactance, symbolized by XL, 
and is measured in ohms. This characteristic of the inductor 
may also create a phase shift between voltage and current 
of the circuit. The phase shift created by inductive reactance 
always causes voltage to lead current. That is, the voltage of 
an inductive circuit reaches its peak values before the current 
reaches peak values. Additional discussions related to phase 
shift are presented later in this chapter. 

Inductance is the property of a circuit to oppose any change 
in current and is measured in henries. Inductive reactance is 
a measure of how much the countering EMF in the circuit 
opposes the applied current. The inductive reactance of 
a component is directly proportional to the inductance of 
the component and the applied frequency to the circuit. By 
increasing either the inductance or applied frequency, the 
inductive reactance likewise increases and presents more 
opposition to current in the circuit. This relationship is given 
as XL = 2πfL Where XL = inductive reactance in ohms, L 
= inductance in henries, f = frequency in cycles per second, 
and π = 3.1416

In Figure 9-18, an AC series circuit is shown in which the 
inductance is 0.146 henry and the voltage is 110 volts at a 
frequency of 60 cycles per second. Inductive reactance is 
determined by the following method. 

XL = 2π × f × L

XL = 6.28 × 60 × 0.146

XL = 55Ω

In AC series circuits, inductive reactance is added like 
resistances in series in a DC circuit. [Figure 9-19] The total 
reactance in the illustrated circuit equals the sum of the 
individual reactances. 

XL = XL1 + XL2

XL =10Ω + 15Ω

XLT = 25Ω

The total reactance of inductors connected in parallel is 
found the same way as the total resistance in a parallel 
circuit. [Figure 9-20] Thus, the total reactance of inductances 
connected in parallel, as shown, is expressed as:

XLT  =    1
    1     +     1     +     1
  XL1 XL2 XL3

XLT  =    1
    1     +     1     +     1
   15  15  15

XLT  = 5Ω

[그림 2-18] AC circuit containing inductance
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Figure 9-18. AC circuit containing inductance.

AC power supply

XL1 = 10Ω

XL2 = 15Ω

Figure 9-19. Inductances in series.

4. Core material around which the coil is formed— 
coils are wound on either magnetic or nonmagnetic 
materials. Some nonmagnetic materials include 
air, copper, plastic, and glass. Magnetic materials 
include nickel, iron, steel, and cobalt, which have 
a permeability that provides a better path for the 
magnetic lines of force and permit a stronger  
magnetic field. 

Since AC is in a constant state of change, the magnetic fields 
within an inductor are also continuously changing and create 
an inducted voltage/current. This induced voltage opposes 
the applied voltage and is known as the counter EMF. This 
opposition is called inductive reactance, symbolized by XL, 
and is measured in ohms. This characteristic of the inductor 
may also create a phase shift between voltage and current 
of the circuit. The phase shift created by inductive reactance 
always causes voltage to lead current. That is, the voltage of 
an inductive circuit reaches its peak values before the current 
reaches peak values. Additional discussions related to phase 
shift are presented later in this chapter. 

Inductance is the property of a circuit to oppose any change 
in current and is measured in henries. Inductive reactance is 
a measure of how much the countering EMF in the circuit 
opposes the applied current. The inductive reactance of 
a component is directly proportional to the inductance of 
the component and the applied frequency to the circuit. By 
increasing either the inductance or applied frequency, the 
inductive reactance likewise increases and presents more 
opposition to current in the circuit. This relationship is given 
as XL = 2πfL Where XL = inductive reactance in ohms, L 
= inductance in henries, f = frequency in cycles per second, 
and π = 3.1416

In Figure 9-18, an AC series circuit is shown in which the 
inductance is 0.146 henry and the voltage is 110 volts at a 
frequency of 60 cycles per second. Inductive reactance is 
determined by the following method. 

XL = 2π × f × L

XL = 6.28 × 60 × 0.146

XL = 55Ω

In AC series circuits, inductive reactance is added like 
resistances in series in a DC circuit. [Figure 9-19] The total 
reactance in the illustrated circuit equals the sum of the 
individual reactances. 

XL = XL1 + XL2

XL =10Ω + 15Ω

XLT = 25Ω

The total reactance of inductors connected in parallel is 
found the same way as the total resistance in a parallel 
circuit. [Figure 9-20] Thus, the total reactance of inductances 
connected in parallel, as shown, is expressed as:

XLT  =    1
    1     +     1     +     1
  XL1 XL2 XL3

XLT  =    1
    1     +     1     +     1
   15  15  15

XLT  = 5Ω

[그림 2-19] Inductances in series
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Figure 9-21. Capacitor in an AC circuit.

Capacitive Reactance
Capacitance is the ability of a body to hold an electric charge. 
In general, a capacitor is constructed of two parallel plates 
separated by an insulator. The insulator is commonly called 
the dielectric. The capacitor’s plates have the ability to store 
electrons when charged by a voltage source. The capacitor 
discharges when the applied voltage is no longer present and 
the capacitor is connected to a current path. In an electrical 
circuit, a capacitor serves as a reservoir or storehouse  
for electricity. 

The basic unit of capacitance is the farad and is given by the 
letter F. By definition, one farad is one coulomb of charge 
stored with one volt across the plates of the capacitor. In 
practical terms, one farad is a large amount of capacitance. 
Typically, in electronics, much smaller units are used. The two 
more common smaller units are the microfarad (μF), which is 
10-6 farad and the picofarad (pF), which is 10-12 farad.

Capacitance is a function of the physical properties of the 
capacitor: 

1. The capacitance of parallel plates is directly 
proportional to their area. A larger plate area produces 
a larger capacitance, and a smaller area produces less 
capacitance. If we double the area of the plates, there 
is room for twice as much charge.

2. The capacitance of parallel plates is inversely 
proportional to the distance between the plates. 

3. The dielectric material effects the capacitance of 
parallel plates. The dielectric constant of a vacuum is 
defined as 1, and that of air is very close to 1. These 
values are used as a reference, and all other materials 
have values relative to that of air (vacuum).

When an AC is applied in the circuit, the charge on the plates 
constantly changes. [Figure 9-21] This means that electricity 
must flow first from Y clockwise around to X, then from 
X counterclockwise around to Y, then from Y clockwise 
around to X, and so on. Although no current flows through 

the insulator between the plates of the capacitor, it constantly 
flows in the remainder of the circuit between X and Y. As this 
current alternates to and from the capacitor, a certain time lag 
is created. When a capacitor charges or discharges through 
a resistance, a certain amount of time is required for a full 
charge or discharge. The voltage across the capacitor does not 
change instantaneously. The rate of charging or discharging 
is determined by the time constant of the circuit. This rate of 
charge and discharge creates an opposition to current flow 
in AC circuits known as capacitive reactance. Capacitive 
reactance is symbolized by XC and is measured in ohms. 
This characteristic of a capacitor may also create a phase shift 
between voltage and current of the circuit. The phase shift 
created by capacitive reactance always causes current to lead 
voltage. That is, the current of a capacitive circuit reaches its 
peak values before the voltage reaches peak values.

Capacitive reactance is a measure of how much the capacitive 
circuit opposes the applied current flow. Capacitive reactance 
is measured in ohms. The capacitive reactance of a circuit is 
indirectly proportional to the capacitance of the circuit and 
the applied frequency to the circuit. By increasing either the 
capacitance or applied frequency, the capacitive reactance 
decreases, and vice versa. This relationship is given as:

XC =      1
           2πfC

Where: XC = capacitive reactance in ohms, C = capacitance 
in farads, f = frequency in cycles per second, and π = 3.1416.

In Figure 9-21, a series circuit is shown in which the applied 
voltage is 110 volts at 400 cps, and the capacitance of a 
condenser is 80 mf. Find the capacitive reactance and the 
current flow. 

To find the capacitive reactance, the following equation:

XC =      1
           2πfC

[그림 2-20] Inductances in parallel
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2.1.7.3 용량 리액턴스(Capacitive Reactance)

정전용량(capacitance)은 전하(electric charge)

를 잡아두는 물체이다. 일반적으로 커패시터는 절연

체로서 격리된 2개의 평행판으로 이루어진다. 절연

체는 일반적으로 유전체(dielectric)라고 부른다. 커

패시터의 판은 전압원에 의해 충전되었을 때 전자를 

저장하는 능력을 갖고 있다. 커패시터는 인가전압이 

더 이상 존재하지 않을 때 방전되고 전류경로에 연

결된다. 전기회로에서, 커패시터는 전기를 위한 저

장소 또는 창고로서 역할을 한다.

정전용량의 기본단위는 패럿(farad)이며 문자 F

로 표시된다. 1[farad]는 커패시터의 판에 걸쳐 

1[V]로 저장된 1[coulomb]의 전하이다. 1[farad]

는 많은 양의 정전용량이며, 실제 전자공학에

서 이보다 더 작은 단위가 사용된다. 그 단위는 

10-6[farad] 인 microfarad[㎌]와 10-12[farad] 인 

picofarad[㎊]이다.

정전용량은 커패시터의 물리적 성질이다.

(1) ��평행판의 정전용량은 판의 면적에 정비례한다. 

판의 면적이 클수록 더 큰 정전용량을 만들어내

고, 판의 면적이 작을수록 더 적은 정전용량을 

만들어낸다. 만약 판의 면적을 2배로 한다면, 2

배로 많은 전하를 위한 공간이 있는 것이다.

(2) ��평행판의 정전용량은 판 사이에 거리에 반비례

한다.

(3) ��유전체는 평행판의 정전용량에 영향을 준다. 

진공에서 유전율(dielectric constant)은 1이

고, 공기는 1에 아주 가깝다. 다른 재료들은 모

두 공기(또는 진공)에 비교하여 특정한 값을 

갖는다.

그림 2-21과 같이, 교류가 회로에 가해졌을 때, 

판의 전하는 끊임없이 변화한다. 이것은 전기가 처

음에 Y에서 X로 돌아서 시계방향으로 흐르고, 그다

음에 X에서 Y로 돌아서 반시계방향으로, 다시 Y에

서 X로 돌아서 시계방향으로 흐르는 것을 계속한다. 

비록 전류가 커패시터의 판 사이에 절연체를 통해 

흐르지 않을지라도, 전류는 X와 Y 사이에 나머지 

회로에서 끊임없이 흐른다. 이 전류가 커패시터를 

왔다갔다 교류할 때, 시간지연이 발생한다. 커패시

터가 저항을 통해 충전하거나 또는 방전할 때, 완전

충전 또는 완전방전을 위해 어느 정도의 시간이 요

구된다. 커패시터에 걸린 전압은 순간적으로 변화하

지 않는다. 충전 또는 방전의 비율은 회로의 시상수

(time constant)에 따라 결정된다. 충전율 또는 방

전율은 용량리액턴스이고 교류회로에서 전류흐름에 

방해를 일으킨다. 용량리액턴스는 XC 부호로 나타

내지고 옴(ohm)으로 측정된다. 커패시터의 이런 특

성은 회로의 전압과 전류 사이에 위상변이를 일으킨

다. 용량리액턴스에 의해서 발생된 위상변이는 항상 

전류로 하여금 전압을 앞서게 한다. 즉, 용량성회로

(capacitive circuit)의 전류는 전압이 최고값에 도

달하기 전에 최고값에 도달한다.

용량리액턴스는 용양성회로가 얼마나 많이 인가전

류 흐름에 저항하는지에 대한 척도이다. 회로의 용

량리액턴스는 회로의 정전용량과 회로의 인가주파

수에 반비례한다. 정전용량 또는 인가주파수 중 어

느 것 하나가 증가하면, 반대로 용량리액턴스는 감

소한다. 이 관계는 다음과 같이 주어진다.

여기에서 XC=용량리액턴스, f=c.p.s[cycle/

second]로 나타낸 주파수, C=farad로 나타낸 정전

용량이다.
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X= 
1

2πfC
 

그림 2-21에서, 인가전압이 110[V], 400[cps]이고, 

그리고 콘덴서의 정전용량이 80[㎌]인 직렬회로를 보

여준다. 용량리액턴스와 흐르는 전류를 구한다.

X= 
1

2πfC
 

용량리액턴스를 구하기 위하여 다음 방정식을 이

용한다.

먼저 정전용량, 80[㎌]을 80을 1,000,000으로 나

누어 farad로 고친다. 그 이유는 백만 microfarad가 

1[F]이기 때문이다. 0.000080[F]를 식에 대입하면

X= 
1

2πfC
 = 

1

2×3.14×400×0.000080  
= 4.97[Ω] 

2.1.7.4 임피던스(Impedance)

교류회로에서 전류흐름의 전체방해를 임피던스라

고 부르고 문자 Z로 표시한다. 다시 말해, 저항, 유

도리액턴스, 그리고 용량리액턴스의 합을 교류회로

에서 임피던스라 한다. 교류회로에서 전압과 전류를 

정확하게 계산하기 위해서는 저항과 함께 유도용량

과 정전용량의 영향이 고려되어야 한다. 임피던스는 

옴(ohm)으로 측정된다.

직류회로에 대한 법칙과 방정식은 회로에 유도

용량와 정전용량이 없고 단지 저항만이 있을 때에

만 교류회로에 적용한다. 직렬회로와 병렬회로 모

두, 회로가 저항으로만 구성되어 있다면, 임피던스

의 값은 저항과 같고, 교류회로에 대한 옴의 법칙, 

I=E/Z는 실제로 직류회로와 같다. 그림 2-22에서

는 110[V] 전원이 연결된 11[Ω]의 저항으로서의 발

열체를 포함하는 직렬회로를 보여준다. 만약 110[V] 

교류가 가해진다면, 전류흐름은 얼마인지 알아보자.

I= 
E

R
 = 

110[V]

11[Ω]
 =10[A] 

그림 2-23과 같이, 교류전압에 병렬로 연결된 2

개의 저항값이 있다면, 임피던스는 회로의 전체저항

과 같다. 만약 그것이 직류회로이면 동일하게 취급

하여 계산한다.

XLT=

 

1

 
1

R1
 + 

1

R2
 

 =

 

1

 
1

20  + 
1

20   

=10[Ω] 
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Figure 9-20. Inductances in parallel.
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Figure 9-21. Capacitor in an AC circuit.

Capacitive Reactance
Capacitance is the ability of a body to hold an electric charge. 
In general, a capacitor is constructed of two parallel plates 
separated by an insulator. The insulator is commonly called 
the dielectric. The capacitor’s plates have the ability to store 
electrons when charged by a voltage source. The capacitor 
discharges when the applied voltage is no longer present and 
the capacitor is connected to a current path. In an electrical 
circuit, a capacitor serves as a reservoir or storehouse  
for electricity. 

The basic unit of capacitance is the farad and is given by the 
letter F. By definition, one farad is one coulomb of charge 
stored with one volt across the plates of the capacitor. In 
practical terms, one farad is a large amount of capacitance. 
Typically, in electronics, much smaller units are used. The two 
more common smaller units are the microfarad (μF), which is 
10-6 farad and the picofarad (pF), which is 10-12 farad.

Capacitance is a function of the physical properties of the 
capacitor: 

1. The capacitance of parallel plates is directly 
proportional to their area. A larger plate area produces 
a larger capacitance, and a smaller area produces less 
capacitance. If we double the area of the plates, there 
is room for twice as much charge.

2. The capacitance of parallel plates is inversely 
proportional to the distance between the plates. 

3. The dielectric material effects the capacitance of 
parallel plates. The dielectric constant of a vacuum is 
defined as 1, and that of air is very close to 1. These 
values are used as a reference, and all other materials 
have values relative to that of air (vacuum).

When an AC is applied in the circuit, the charge on the plates 
constantly changes. [Figure 9-21] This means that electricity 
must flow first from Y clockwise around to X, then from 
X counterclockwise around to Y, then from Y clockwise 
around to X, and so on. Although no current flows through 

the insulator between the plates of the capacitor, it constantly 
flows in the remainder of the circuit between X and Y. As this 
current alternates to and from the capacitor, a certain time lag 
is created. When a capacitor charges or discharges through 
a resistance, a certain amount of time is required for a full 
charge or discharge. The voltage across the capacitor does not 
change instantaneously. The rate of charging or discharging 
is determined by the time constant of the circuit. This rate of 
charge and discharge creates an opposition to current flow 
in AC circuits known as capacitive reactance. Capacitive 
reactance is symbolized by XC and is measured in ohms. 
This characteristic of a capacitor may also create a phase shift 
between voltage and current of the circuit. The phase shift 
created by capacitive reactance always causes current to lead 
voltage. That is, the current of a capacitive circuit reaches its 
peak values before the voltage reaches peak values.

Capacitive reactance is a measure of how much the capacitive 
circuit opposes the applied current flow. Capacitive reactance 
is measured in ohms. The capacitive reactance of a circuit is 
indirectly proportional to the capacitance of the circuit and 
the applied frequency to the circuit. By increasing either the 
capacitance or applied frequency, the capacitive reactance 
decreases, and vice versa. This relationship is given as:

XC =      1
           2πfC

Where: XC = capacitive reactance in ohms, C = capacitance 
in farads, f = frequency in cycles per second, and π = 3.1416.

In Figure 9-21, a series circuit is shown in which the applied 
voltage is 110 volts at 400 cps, and the capacitance of a 
condenser is 80 mf. Find the capacitive reactance and the 
current flow. 

To find the capacitive reactance, the following equation:

XC =      1
           2πfC

[그림 2-21] Capacitor in an AC circuit
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Figure 9-22. Applying DC and AC to a circuit.
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Figure 9-23. Two resistance values in parallel connected to an AC 
voltage. Impedance is equal to the total resistance of the circuit.

First, the capacitance, 80 μf, is changed to farads by dividing 
80 by 1,000,000, since 1 million microfarads is equal to 1 
farad. This quotient equals 0.000080 farad. This is substituted 
in the equation:

XC =      1
           2πfC

XC =            1
           2π(400)(0.000080)

XC = 4.97Ω
 
Impedance 
The total opposition to current flow in an AC circuit is known 
as impedance and is represented by the letter Z. The combined 
effects of resistance, inductive reactance, and capacitive 
reactance make up impedance (the total opposition to current 
flow in an AC circuit). In order to accurately calculate 
voltage and current in AC circuits, the effect of inductance 
and capacitance along with resistance must be considered. 
Impedance is measured in ohms. 

The rules and equations for DC circuits apply to AC circuits 
only when that circuit contains resistance alone and no 
inductance or capacitance. In both series and parallel circuits, 
if an AC circuit consists of resistance only, the value of the 
impedance is the same as the resistance, and Ohm’s law 
for an AC circuit, I = E/Z, is exactly the same as for a DC 
circuit. Figure 9-22 illustrates a series circuit containing a 
heater element with 11 ohms resistance connected across a 
110-volt source. To find how much current flows if 110 volts 
AC is applied, the following example is solved:  

I = E
 Z

I =  110V
  11Ω

I = 10 Amps

If there are two resistance values in parallel connected to an 
AC voltage, as seen in Figure 9-23, impedance is equal to 
the total resistance of the circuit. Once again, the calculations 
would be handled the same as if it were a DC circuit and the 
following would apply: 

RT  =           1
    1     +     1
   R1  R2

RT  =           1
    1     +     1
   20  20

RT = 10Ω

Since this is a pure resistive circuit RT = Z (resistance = 
Impedance)

ZT = RT

ZT = 10Ω

To determine the current flow in the circuit use the equation: 

I = E
 Z
 

I =  50V
  10Ω

I = 5 Amps

Impedance is the total opposition to current flow in an AC 
circuit. If a circuit has inductance or capacitance, one must take 
into consideration resistance (R), inductive reactance (XL), 
and/or capacitive reactance (XC) to determine impedance (Z). 
In this case, Z does not equal RT. Resistance and reactance 
(inductive or capacitive) cannot be added directly, but they [그림 2-22] Applying DC and AC to a circuit
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이것은 순수한 저항회로이었기 때문에 RT=Z, 즉 

저항=임피던스이다.

ZT=RT=10[Ω]

방정식을 이용하여 회로에 흐르는 전류를 구해본다.

I= 
E

Z
 = 

50[V]

10[Ω]
 =5[A] 

임피던스는 교류회로에서 흐르는 전류의 전체 방

해량이다. 만약 회로가 유도용량 또는 정전용량을 

갖고 있다면, 임피던스(Z)를 구하기 위해 저항(R), 

유도리액턴스(XL), 그리고 용량리액턴스(XC)를 모두 

고려해야 한다. 

이 경우에 Z는 RT와 같지 않다. 저항과 유도리액

턴스 또는 용량리액턴스는 직접 합할 수 없지만, 저

항과 유도저항은 서로에 직각으로 작용하는 두 가

지 힘으로 생각할 수 있다. 그러므로 그림 2-24와 

같이, 저항, 유도저항, 그리고 임피던스 사이의 관

계는 직각삼각형으로 설명할 수 있다. 이 세 가지

는 직각삼각형의 변에 관계되기 때문에, 임피던스

를 구하는 공식은 피타고라스 정리(Pythagorean 

theorem)를 이용하여 구할 수 있다. 빗변의 제곱은 

다른 두 변의 제곱을 더한 것과 같다. 그러므로 다른 

두 변을 알 때 직각삼각형의 나머지 한 변의 값을 구

할 수 있다.

그림 2-25와 같이, 만약 직렬교류회로가 저항과 

유도용량을 포함하고 있다면, 양변 사이에 관계는

Z2=R2
+(XL-XC)

2

주어진 방정식의 양변의 제곱근을 구하면

Z=  R2
+(XL-XC)

2

이 공식은 유도리액턴스와 저항의 값이 알려졌을 

때 임피던스를 결정하기 위해 사용할 수 있다. 그것

은 공식에서 XL 대신에 XC로 대치하여 용량리액턴

스와 저항을 포함하는 회로에서 임피던스를 풀기 위

해 응용할 수 있다. 유도리액턴스와 용량리액턴스 

모두와 저항을 포함하는 회로에서, 유도저항은 합쳐

질 수 있지만, 회로 내에서 2개의 유도저항의 결과

는 정확하게 정반대의 것이기 때문에, 항상 큰 값에

서 작은 값을 빼야 한다.
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110V AC 

R = 11Ω

I = 10A

Figure 9-22. Applying DC and AC to a circuit.

50V AC
Power supply 

R = 20Ω

Ammeter I = 5A

A

R = 20Ω

Figure 9-23. Two resistance values in parallel connected to an AC 
voltage. Impedance is equal to the total resistance of the circuit.

First, the capacitance, 80 μf, is changed to farads by dividing 
80 by 1,000,000, since 1 million microfarads is equal to 1 
farad. This quotient equals 0.000080 farad. This is substituted 
in the equation:

XC =      1
           2πfC

XC =            1
           2π(400)(0.000080)

XC = 4.97Ω
 
Impedance 
The total opposition to current flow in an AC circuit is known 
as impedance and is represented by the letter Z. The combined 
effects of resistance, inductive reactance, and capacitive 
reactance make up impedance (the total opposition to current 
flow in an AC circuit). In order to accurately calculate 
voltage and current in AC circuits, the effect of inductance 
and capacitance along with resistance must be considered. 
Impedance is measured in ohms. 

The rules and equations for DC circuits apply to AC circuits 
only when that circuit contains resistance alone and no 
inductance or capacitance. In both series and parallel circuits, 
if an AC circuit consists of resistance only, the value of the 
impedance is the same as the resistance, and Ohm’s law 
for an AC circuit, I = E/Z, is exactly the same as for a DC 
circuit. Figure 9-22 illustrates a series circuit containing a 
heater element with 11 ohms resistance connected across a 
110-volt source. To find how much current flows if 110 volts 
AC is applied, the following example is solved:  

I = E
 Z

I =  110V
  11Ω

I = 10 Amps

If there are two resistance values in parallel connected to an 
AC voltage, as seen in Figure 9-23, impedance is equal to 
the total resistance of the circuit. Once again, the calculations 
would be handled the same as if it were a DC circuit and the 
following would apply: 

RT  =           1
    1     +     1
   R1  R2

RT  =           1
    1     +     1
   20  20

RT = 10Ω

Since this is a pure resistive circuit RT = Z (resistance = 
Impedance)

ZT = RT

ZT = 10Ω

To determine the current flow in the circuit use the equation: 

I = E
 Z
 

I =  50V
  10Ω

I = 5 Amps

Impedance is the total opposition to current flow in an AC 
circuit. If a circuit has inductance or capacitance, one must take 
into consideration resistance (R), inductive reactance (XL), 
and/or capacitive reactance (XC) to determine impedance (Z). 
In this case, Z does not equal RT. Resistance and reactance 
(inductive or capacitive) cannot be added directly, but they 

[그림 2-23] Two resistance values in parallel connected to an AC voltage
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R
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Resistance

Z

R

Impedance

XL − XC

Figure 9-24. Impedance triangle.

110V AC
60 cycles

R = 6Ω

A

XL = 0.021 H

Figure 9-25. A circuit containing resistance and inductance.

can be considered as two forces acting at right angles to each 
other. Thus, the relation between resistance, reactance, and 
impedance may be illustrated by a right triangle. [Figure 9-24] 
Since these quantities may be related to the sides of a right 
triangle, the formula for finding the impedance can be found 
using the Pythagorean Theorem. It states that the square of 
the hypotenuse is equal to the sum of the squares of the other 
two sides. Thus, the value of any side of a right triangle can 
be found if the other two sides are known. 

In practical terms, if a series AC circuit contains resistance 
and inductance, as shown in Figure 9-25, the relation between 
the sides can be stated as:

Z2 = R2 + (XL – XC)2

The square root of both sides of the equation gives:

Z = √ R2 + (XL – XC)2 
 
This formula can be used to determine the impedance when 
the values of inductive reactance and resistance are known. It 
can be modified to solve for impedance in circuits containing 
capacitive reactance and resistance by substituting XC in the 
formula in place of XL. In circuits containing resistance with 
both inductive and capacitive reactance, the reactances can be 
combined; but because their effects in the circuit are exactly 
opposite, they are combined by subtraction (the smaller 
number is always subtracted from the larger): 

Z = XL – XC

or 

X = XC – XL

Figure 9-25 shows example 1. Here, a series circuit 
containing a resistor and an inductor are connected to a source 
of 110 volts at 60 cycles per second. The resistive element is 
a simple measuring 6 ohms, and the inductive element is a 

coil with an inductance of 0.021 henry. What is the value of 
the impedance and the current through the circuit? 

Solution:
First, the inductive reactance of the coil is computed: 

 XL = 2π × f × L

XL = 6.28 × 60 × 0.021

XL = 8 ohms inductive reactance

Next, the total impedance is computed:

Z = √ R2 + X2
L 

 
Z = √ 62 + 82

 
Z = √ 36 + 64 
 
Z = √ 100
 
Z = 10Ω

Remember when making calculations for Z always use 
inductive reactance not inductance, and use capacitive 
reactance, not capacitance.

Once impedance is found, the total current can be calculated. 

I = E
 Z

I =  110V
  10Ω

I = 11 Amps

Since this circuit is resistive and inductive, there is a phase 
shift where voltage leads current.

[그림 2-24] Impedance triangle
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Z=XL-XC   or   X=XC-XL  

Example 

그림 2-25에서, 직렬로 연결된 저항과 유도용량

으로 이루어진 직렬회로가 60[cps]로서 110[V]의 공

급원에 연결되었다. 저항 소자는 6[Ω]의 저항을 가

지는 램프이고, 그리고 유도성 소자는 0.021[H]의 

유도용량을 가지는 코일이다. 임피던스는 얼마이며 

램프와 코일을 통과하는 전류는 얼마인가?

Solution 

먼저 코일의 유도리액턴스를 계산한다.

XL=2π×f×L=2×3.14×60×0.021=8[Ω]

다음에는 전체임피던스(total impedance)를 계산

한다.

Z=  R2
+(XL-XC)

2  =  62
+82

  =  36+64  =  100  =10[Ω]

Z에 대하여 계산할 때 항상 유도용량이 아니고 유

도리액턴스를, 그리고 정전용량이 아니고 용량리액

턴스를 사용한다는 것을 기억하라.

임피던스를 알아냈을 때, 전체 전류를 계산할 수 

있다.

I= 
E

Z
 = 

110[V]

10[Ω]
 =11[A] 

이 회로는 저항성 소자와 유도성 소자로 이루어져 

있기 때문에 전압이 전류를 앞서는 위상변이가 존재

한다.

Example 

그림 2-26과 같이, 200[㎌]의 커패시터가 10[Ω]

의 램프에 직렬로 연결된 직렬회로이다. 임피던스

의 값, 전류, 그리고 저항기에 걸린 전압강하는 얼

마인가?

Solution 

먼저 정전용량을 단위[㎌]에서 패럿(farad)으로 고

친다. 백만 microfarad가 1[F]이므로
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Figure 9-25. A circuit containing resistance and inductance.

can be considered as two forces acting at right angles to each 
other. Thus, the relation between resistance, reactance, and 
impedance may be illustrated by a right triangle. [Figure 9-24] 
Since these quantities may be related to the sides of a right 
triangle, the formula for finding the impedance can be found 
using the Pythagorean Theorem. It states that the square of 
the hypotenuse is equal to the sum of the squares of the other 
two sides. Thus, the value of any side of a right triangle can 
be found if the other two sides are known. 

In practical terms, if a series AC circuit contains resistance 
and inductance, as shown in Figure 9-25, the relation between 
the sides can be stated as:

Z2 = R2 + (XL – XC)2

The square root of both sides of the equation gives:

Z = √ R2 + (XL – XC)2 
 
This formula can be used to determine the impedance when 
the values of inductive reactance and resistance are known. It 
can be modified to solve for impedance in circuits containing 
capacitive reactance and resistance by substituting XC in the 
formula in place of XL. In circuits containing resistance with 
both inductive and capacitive reactance, the reactances can be 
combined; but because their effects in the circuit are exactly 
opposite, they are combined by subtraction (the smaller 
number is always subtracted from the larger): 

Z = XL – XC

or 

X = XC – XL

Figure 9-25 shows example 1. Here, a series circuit 
containing a resistor and an inductor are connected to a source 
of 110 volts at 60 cycles per second. The resistive element is 
a simple measuring 6 ohms, and the inductive element is a 

coil with an inductance of 0.021 henry. What is the value of 
the impedance and the current through the circuit? 

Solution:
First, the inductive reactance of the coil is computed: 

 XL = 2π × f × L

XL = 6.28 × 60 × 0.021

XL = 8 ohms inductive reactance

Next, the total impedance is computed:

Z = √ R2 + X2
L 

 
Z = √ 62 + 82

 
Z = √ 36 + 64 
 
Z = √ 100
 
Z = 10Ω

Remember when making calculations for Z always use 
inductive reactance not inductance, and use capacitive 
reactance, not capacitance.

Once impedance is found, the total current can be calculated. 

I = E
 Z

I =  110V
  10Ω

I = 11 Amps

Since this circuit is resistive and inductive, there is a phase 
shift where voltage leads current.

[그림 2-25] A circuit containing resistance and inductance

9-17

R = 10Ω

A

C = 200 µF110V AC 60 cycles 

Figure 9-26. A circuit containing resistance and capacitance.

Example 2 is a series circuit illustrated in which a capacitor 
of 200 μf is connected in series with a 10 ohm resistor. 
[Figure 9-26] What is the value of the impedance, the current 
flow, and the voltage drop across the resistor? 

Solution:
First, the capacitance is changed from microfarads to farads. 
Since 1 million microfarads equal 1 farad, then 200 μf = 
0.000200 farads

Next solve for capacitive reactance:

XC =    1
         2πfC

XC =          1
          2π(60)(.00020)

XC =       1
          0.07536

XC = 13Ω

To find the impedance,

Z = √ R2 + X2
C 

 
Z = √ 102 + 132

 
Z = 16.4Ω

Since this circuit is resistive and capacitive, there is a phase 
shift where current leads voltage:

To find the current:

IT = E
 Z

IT =  110V
      6.4Ω

IT = 6.7 Amps

To find the voltage drop across the resistor (ER):

ER = I × R

ER = 6.7A × 10Ω

ER = 67 Volts

To find the voltage drop over the capacitor (EC):

EC = I × XC

EC = 6.7A × 13Ω

EC = 86.1 Volts

The sum of these two voltages does not equal the applied 
voltage, since the current leads the voltage. Use the following 
formula to find the applied voltage:

E = √ (ER)2 + (EC)2

E = √ 672 + 86.12

E = √ 4,489 + 7,413

E = √ 11,902

E = 110 Volts

When the circuit contains resistance, inductance, and 
capacitance, the following equation is used to find the 
impedance.

Z = √ R2 + (XL – XC)2

[그림 2-26] A circuit containing resistance and capacitance
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X= 
1

2πfC
 = 

1

2×3.14×60×0.000020  

 = 
1

0.07536  
= 13[Ω] 

임피던스를 구하면

Z=  R2
+X2 =  102

+132 = 16.4[Ω]

이 회로는 저항성의 것과 용량성의 것이기 때문에 

전류가 전압을 앞서는 위상변이가 있다.

전류는

IT= 
E

Z
 = 

110[V]

16.4[Ω]
 =6.7[A] 

저항기 ER에서의 교류회로는

ER=I×R=6.7×10=67[V]

커패시터(EC)에서의 교류회로는

EC=I×XC=6.7×13=86.1[V]

전류가 전압을 앞서고 있기 때문에, 이들 두 가지 

전압의 합은 인가전압과 같지 않다. 인가전압을 구

하기 위하여 다음 공식이 쓰인다.

Z=  672
+86.12 =  4,489+7,413

  =  11,902 = 110[V]

회로가 저항, 유도용량, 그리고 정전용량을 포함

할 때, 임피던스를 구하기 위해 다음 식을 사용할 수 

있다.

Z=  R2
+(XL-XC)

2

Example 

그림 2-27과 같이, 7[Ω]의 용량리액턴스를 가지

고 있는 커패시터, 10[Ω]의 유도리액턴스를 가지

고 있는 인덕터, 그리고 4[Ω]의 저항을 가지고 있

는 저항기로 이루어진 직렬회로의 임피던스는 얼마

인가?

Solution 

Z=  R2
+(XL-XC)

2  = 42+(10-7)2

  =  25  = 5[Ω]

IT= 
ET

Z
 = 

110[V]

5[Ω]
 =22[A] 
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4Ω

10 Ω

7 Ω110V AC 60 cycles 

Figure 9-27. A circuit containing resistance, inductance, and 
capacitance.

110V AC 60 cycles 

ER = 88V

EL = 220V

EC = 154V

Figure 9-28. Voltage drops.

Example 3: What is the impedance of a series circuit 
consisting of a capacitor with a capacitive reactance of 7 
ohms, an inductor with an inductive reactance of 10 ohms, 
and a resistor with a resistance of 4 ohms? [Figure 9-27]

Solution:

Z = √ R2 + (XL – XC)2

Z = √ 42 + (10 – 7)2

Z = √ 25

Z = 5Ω

To find total current:

IT =  E T 

  Z

IT =  110V 

     5Ω

IT = 22 Amps

Remember that inductive and capacitive reactances can cause 
a phase shift between voltage and current. In this example, 
inductive reactance is larger than capacitive reactance, so the 
voltage leads current. 

It should be noted that since inductive reactance, capacitive 
reactance, and resistance affect each other at right angles, 
the voltage drops of any series AC circuit should be added 
using vector addition. Figure 9-28 shows the voltage drops 
over the series AC circuit described in example 3 above. 

To calculate the individual voltage drops, simply use the 
equations:  

ER = I × R

EXL = I × XL

EXC = I × XC

To determine the total applied voltage for the circuit, each 
individual voltage drop must be added using vector addition. 

ET = √ ER
2  + (EL – EC)2

ET = √ 882+ (220 – 154)2

ET = √ 882+ 662

ET = √12,100

ET = 110 Volts

Parallel AC Circuits
When solving parallel AC circuits, one must also use a 
derivative of the Pythagorean Theorem. The equation for 
finding impedance in an AC circuit is as follows:

Z =        1  2
 +    1    –   1   2

                R               XL      XC  

To determine the total impedance of the parallel circuit shown 
in Figure 9-29, one would first determine the capacitive and 
inductive reactances. (Remember to convert microfarads  
to farads.)

  

[그림 2-27] A circuit containing resistance, inductance, and capacitance
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유도리액턴스와 용량리액턴스는 전압과 전류 사이

에 위상변이를 일으킬 수 있다는 것을 기억하라. 이 

예에서, 유도리액턴스는 용량리액턴스보다 크다. 그

래서 전압이 전류를 앞선다.

유도리액턴스, 용량리액턴스, 그리고 저항이 수직

으로 서로 영향을 미치기 때문에 특정 직렬교류회로

의 전압강하는 벡터의 합을 이용하여 더해야 한다. 

그림 2-28에서는 Example에서 설명한 직렬교류회

로의 전압강하를 보여준다.

각각의 전압강하를 계산하기 위해, 간단한 방정식

을 이용한다.

ER=I_R

E
XL
=I_XL

EXC=I_XC

회로의 전체인가전압을 계산하기 위해, 각각의 전

압강하는 벡터합을 이용하여 더해야 한다.

Z=  ER
2
+(EL-EC)

2  =  882
+(220-154)2

  =  88+66  =  12,100  = 110[Ω]

2.1.7.5 병렬교류회로(Parallel AC Circuits)

병렬교류회로(parallel AC circuit)를 풀 때 또한 

피타고라스의 정리(Pythagorean theorem)를 이용

한다. 교류회로에서 임피던스를 구하기 위한 방정식

은 다음과 같다.

Z = {
1

R
}
2  

+ {
1

XL

 - 
1

XC

}
2 

그림 2-29와 같이, 병렬회로의 전체임피던스를 

구하기 위해서, 우선 용량리액턴스와 유도리액턴스

를 구한다. microfarad를 farad로 전환시키는 것을 

기억하라.

XL=2πfL=2×3.14×400×0.02=50[Ω]

XC=
1

2×3.14×400×0.0001
=4[Ω] 

그다음 임피던스를 구한다.
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Figure 9-27. A circuit containing resistance, inductance, and 
capacitance.

110V AC 60 cycles 

ER = 88V

EL = 220V

EC = 154V

Figure 9-28. Voltage drops.

Example 3: What is the impedance of a series circuit 
consisting of a capacitor with a capacitive reactance of 7 
ohms, an inductor with an inductive reactance of 10 ohms, 
and a resistor with a resistance of 4 ohms? [Figure 9-27]

Solution:

Z = √ R2 + (XL – XC)2

Z = √ 42 + (10 – 7)2

Z = √ 25

Z = 5Ω

To find total current:

IT =  E T 

  Z

IT =  110V 

     5Ω

IT = 22 Amps

Remember that inductive and capacitive reactances can cause 
a phase shift between voltage and current. In this example, 
inductive reactance is larger than capacitive reactance, so the 
voltage leads current. 

It should be noted that since inductive reactance, capacitive 
reactance, and resistance affect each other at right angles, 
the voltage drops of any series AC circuit should be added 
using vector addition. Figure 9-28 shows the voltage drops 
over the series AC circuit described in example 3 above. 

To calculate the individual voltage drops, simply use the 
equations:  

ER = I × R

EXL = I × XL

EXC = I × XC

To determine the total applied voltage for the circuit, each 
individual voltage drop must be added using vector addition. 

ET = √ ER
2  + (EL – EC)2

ET = √ 882+ (220 – 154)2

ET = √ 882+ 662

ET = √12,100

ET = 110 Volts

Parallel AC Circuits
When solving parallel AC circuits, one must also use a 
derivative of the Pythagorean Theorem. The equation for 
finding impedance in an AC circuit is as follows:

Z =        1  2
 +    1    –   1   2

                R               XL      XC  

To determine the total impedance of the parallel circuit shown 
in Figure 9-29, one would first determine the capacitive and 
inductive reactances. (Remember to convert microfarads  
to farads.)

  

[그림 2-28] Voltage drops
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110V AC
 400 Hz 

C = 100 µF R = 50Ω 

L = 0.02H 

Figure 9-29. Total impedance of parallel circuit.

XL = 2πFL

XL = 2π(400)(0.02)

XL = 50Ω

XC =     1 

          2πFC

100μf = 0.0001F

XC =             1 

          2π(400)(0.0001)

XC = 4Ω

Next, the impedance can be found:

         1Z =
       1   

2
 +   1   –   1    

2

             R          XL     XC

         1Z =
       1   

2
 +   1   –   1   

2

             50        50       4

         1Z =
 √ ( .02 )2 + ( .02 – .25 )2

         1Z =
 √.0004 + .0529

Z = 1
 .23

Z = 4.33Ω

To determine the current flow in the circuit: 

IT =  ET

  Z

IT =  100V
       4.33Ω

IT = 23.09 Amps

To determine the current flow through each parallel path of 
the circuit, calculate IR, IL, and IC. 

IR =  E
         R

IR =  100V
      50Ω

IR = 2 Amps

IL =  E
        XL

IL = 100V
        50Ω

IL = 2 Amps

IC =  E
        XC

IC =  100V
          4Ω

IC = 25 Amps

It should be noted that the total current flow of parallel circuits 
is found by using vector addition of the individual current 
flows as follows:

IT = √ I2
R + (IL – IC)2

IT = √ 22 + (2 – 25)2

IT = √ 22 + 232

IT = √ 4 + 529

IT = √ 533

IT = 23 Amps

[그림 2-29] Total impedance of parallel circuit
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 {
1

R
}
2 

+ {
1

XL

 - 
1

XC

}
2 

Z =
1

 {
1

50
}
2 

+ {
1

50
 - 

1

4
}
2 

1
  =

1
  =

 0.0004+0.0529

  =4.33[Ω]

회로에서 전류흐름을 구한다.

IT= 
ET

Z
 = 

100[V]

4.33[Ω]
 =23.09[A] 

회로의 각각의 병렬경로를 통해 전류흐름을 구한다.

IR= 
E

R
 = 

100[V]

50[Ω]
 =2[A] 

IL= 
E

XL
 = 

100[V]

50[Ω]
 =2[A] 

IC= 
E

XC
 = 

100[V]

4[Ω]
 =25[A] 

병렬회로의 전체 전류흐름은 다음과 같이 각각의 

전류흐름의 벡터합을 이용하여 구한다는 것을 알아

야 한다.

Z=  IR
2
+(IL-IC)

2  =  22
+(2-25)2

  =  533  = 23[A]

2.1.7.6 교류회로 내의 전력

전압과 전류가 전력을 결정하기 때문에, 교류회

로와 직류회로에 의해 소비된 전력의 양은 유사하

다. 그러나 교류에서, 전류는 회로의 저항과 유도

저항 모두에 관련된 함수이다. 교류회로에 의해서 

소비된 전력은 인가전압 그리고 회로의 저항과 유

도저항에 달려 있다. 교류회로는 두 가지 뚜렷한 

형태의 전력을 갖고 있는데, 하나는 회로의 저항에 

의해 만들어지고 다른 하나는 회로의 유도저항에 

의해 만들어진다.

2.1.7.7 유효전력(True Power)

어떤 교류회로에서의 유효전력은 보통 회로의 작

업전력(working power)이라고 부른다. 유효전력

은 회로의 저항 부분에 의해서 소비된 전력이며 

watt[W]로 측정된다. 유효전력은 문자 P를 기호로 

사용하며 회로 내에 전력계에 의해서 표시된다. 유

효전력은 다음 공식에 의해 계산된다.

P=I2_R

2.1.7.8 피상전력(Apparent Power)

교류회로에서 피상전력은 때때로 회로의 무효전

력(reactive power)과 관련이 있다. 피상전력은 저

항과 유도저항 모두를 포함하는, 전체의 회로에 의

해서 소비된 전력이다. 피상전력은 문자 S로 기호화

되고 volt-amp[VA]로 측정된다. 피상전력은 유효

전압과 유효전류의 곱이다. 피상전력은 다음 공식에 

의해서 계산된다.

S=I2_Z
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2.1.8 역률(Power Factor)

그림 2-30과 같이, 저항성전력과 무효전력은 서

로 직각(90[°])으로 회로에 영향을 준다. 교류회로에

서 역률은 이러한 직각의 영향으로 만들어진다.

역률은 유효전력과 피상전력 사이에 수리적인 차

이로서 정의된다. 역률은 비율이고 항상 0에서 100 

사이로 측정된다. 역률은 회로의 위상변이와 직접적

인 관계가 있다. 회로에서 위상변이가 크면 클수록 

역률이 더 작아진다. 예를 들어, 저항 없이 오직 유

도저항만을 포함하는 순수 유도성 교류회로는 90[°]

의 위상변이를 갖으며 역률은 0.0이다. 유도저항 없

이 순수 저항으로만 구성된 교류회로는 0[°]의 위상

변이를 갖으며 역률은 100.0이다. 역률은 다음 공식

에 의해 계산된다.

PF= 
True Power[W]

Apparent Power[VA] 
 × 100

Example 

역률을 계산하는 예로서, 그림 2-31에서는 50[V] 

전원장치에 연결된 교류부하를 보여준다. 회로의 전

류는 5[A]이고 회로의 전체저항(total resistance)

은 8[Ω]이다. 이 회로에 대해 유효전력, 피상전력, 

그리고 역률을 구해본다.

Solution 

P=I2_R=52_8=200[W]

S=E_I=50_5=250[VA]

PF = 
TP

S
 × 100 = 

200

250
 × 100 = 80

역률은 또한 백분율로서 나타낼 수 있다. 역률을 

나타내기 위해 백분율을 사용하며, 이전의 예에서 

회로는 80[%]의 역률을 갖는다.

낮은 역률은 바람직하지 않다는 것에 주목해야 한

다. 더 낮은 역률을 가지고 있는 회로는 전원장치에

서 과잉부하를 만들어내고 시스템에 비효율을 만든

다. 항공기 교류발전기는 일반적으로 90〜100[%] 

사이의 역률로 운영되어야 한다. 그러므로 항공기 
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Figure 9-30. Power relations in AC circuit.
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Figure 9-31. AC load connected to a 50-volt power supply.

Power in AC Circuits
Since voltage and current determine power, there are 
similarities in the power consumed by both AC and DC 
circuits. In AC however, current is a function of both the 
resistance and the reactance of the circuit. The power 
consumed by any AC circuit is a function of the applied 
voltage and both circuit’s resistance and reactance. AC 
circuits have two distinct types of power, one created by the 
resistance of the circuit and one created by the reactance of 
the circuit. 

True Power
True power of any AC circuit is commonly referred to as 
the working power of the circuit. True power is the power 
consumed by the resistance portion of the circuit and is 
measured in watts (W). True power is symbolized by the 
letter P and is indicated by any wattmeter in the circuit. True 
power is calculated by the formula: 

P = I2 × Z

Apparent Power 
Apparent power in an AC circuit is sometimes referred to as 
the reactive power of a circuit. Apparent power is the power 
consumed by the entire circuit, including both the resistance 
and the reactance. Apparent power is symbolized by the letter 
S and is measured in volt-amps (VA). Apparent power is a 
product of the effective voltage multiplied by the effective 
current. Apparent power is calculated by the formula: 

S = I2 × Z

Power Factor 
As seen in Figure 9-30, the resistive power and the reactive 
power effect the circuit at right angles to each other. The power 
factor in an AC circuit is created by this right angle effect.

Power factor can be defined as the mathematical difference 
between true power and apparent power. Power factor (PF) 

is a ratio and always a measurement between 0 and 100. The 
power factor is directly related to the phase shift of a circuit. 
The greater the phase shift of a circuit the lower the power 
factor. For example, an AC circuit that is purely inductive 
(contains reactance only and no resistance) has a phase 
shift of 90° and a power factor of 0.0. An AC circuit that is 
purely resistive (has no reactance) has a phase shift of 0 and 
a power factor of 100. Power factor is calculated by using 
the following formula: 

PF =     True Power (Watts)    × 100
           Apparent Power (VA)
 
Example of calculating PF: Figure 9-31 shows an AC load 
connected to a 50 volt power supply. The current draw of 
the circuit is 5 amps and the total resistance of the circuit is 
8 ohms. Determine the true power, the apparent power, and 
the power factor for this circuit. 

Solution:

P = I2 × R

P = 52 × 8

P = 200 Watts

S = E × I

S = 50 × 5

S = 250VA

PF =     TP    × 100
            S

PF =     200    × 100
             250

PF = 80[그림 2-30] Power relations in AC circuit
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Power in AC Circuits
Since voltage and current determine power, there are 
similarities in the power consumed by both AC and DC 
circuits. In AC however, current is a function of both the 
resistance and the reactance of the circuit. The power 
consumed by any AC circuit is a function of the applied 
voltage and both circuit’s resistance and reactance. AC 
circuits have two distinct types of power, one created by the 
resistance of the circuit and one created by the reactance of 
the circuit. 

True Power
True power of any AC circuit is commonly referred to as 
the working power of the circuit. True power is the power 
consumed by the resistance portion of the circuit and is 
measured in watts (W). True power is symbolized by the 
letter P and is indicated by any wattmeter in the circuit. True 
power is calculated by the formula: 

P = I2 × Z

Apparent Power 
Apparent power in an AC circuit is sometimes referred to as 
the reactive power of a circuit. Apparent power is the power 
consumed by the entire circuit, including both the resistance 
and the reactance. Apparent power is symbolized by the letter 
S and is measured in volt-amps (VA). Apparent power is a 
product of the effective voltage multiplied by the effective 
current. Apparent power is calculated by the formula: 

S = I2 × Z

Power Factor 
As seen in Figure 9-30, the resistive power and the reactive 
power effect the circuit at right angles to each other. The power 
factor in an AC circuit is created by this right angle effect.

Power factor can be defined as the mathematical difference 
between true power and apparent power. Power factor (PF) 

is a ratio and always a measurement between 0 and 100. The 
power factor is directly related to the phase shift of a circuit. 
The greater the phase shift of a circuit the lower the power 
factor. For example, an AC circuit that is purely inductive 
(contains reactance only and no resistance) has a phase 
shift of 90° and a power factor of 0.0. An AC circuit that is 
purely resistive (has no reactance) has a phase shift of 0 and 
a power factor of 100. Power factor is calculated by using 
the following formula: 

PF =     True Power (Watts)    × 100
           Apparent Power (VA)
 
Example of calculating PF: Figure 9-31 shows an AC load 
connected to a 50 volt power supply. The current draw of 
the circuit is 5 amps and the total resistance of the circuit is 
8 ohms. Determine the true power, the apparent power, and 
the power factor for this circuit. 

Solution:

P = I2 × R

P = 52 × 8

P = 200 Watts

S = E × I

S = 50 × 5

S = 250VA

PF =     TP    × 100
            S

PF =     200    × 100
             250

PF = 80

[그림 2-31] AC load connected to a 50-volt power supply
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전기시스템을 설계할 때 역률을 신중히 고려하는 것

은 매우 중요하다.

2.2 항공기 배터리

항공기 배터리는 예를 들어 지상전원(ground 

power), 비상전원(emergency power), 직류버스 

안정성 향상, 그리고 결함 해소 등과 같이 다양한 기

능을 위해 사용된다. 대부분 소형 자가용항공기는 

황산납배터리(lead-acid battery)를 사용하고 대

부분 사업용항공기와 상용항공기는 니켈카드뮴배

터리(nickel-cadmium battery, NiCd)를 사용한

다. 그러나 다른 황산납배터리 형태의 배터리는 밸

브-조절 황산납배터리(Valve-regulated Lead-

acid(VRLA) Battery)를 이용할 수 있다. 특정 상황

에 가장 알맞은 배터리는 무게, 가격, 부피, 보급 또

는 저장수명, 방전율, 정비, 그리고 충전율과 같은 

몇몇의 특성의 상대적 중요도에 따라 달라진다. 배

터리 유형의 변경은 주요 변경으로 간주된다.

2.2.1 배터리 유형

항공기 배터리는 보통 판(plates)에 사용된 재료에 

의해서 구분된다. 가장 일반적인 두 가지 유형의 배

터리는 황산납배터리와 니켈카드뮴배터리이다.

2.2.1.1 황산납배터리(Lead-acid Batteries)

(1) ��건식충전셀 황산납배터리	  

(Dry Charged Cell Lead Acid Batteries)

그림 2-32과 같이, 침수식배터리(flooded 

battery) 또는 습식배터리(wet battery)로 알려진 

건식충전셀(dry charged cell) 황산납배터리는 완

전히 충전되고 건조된 전극, 즉 판으로 조립된다. 전

해액은 사용 시에 배터리에 보충되며 배터리 수명

은 전해액이 보충되었을 때 시작한다. 항공기 축전

지(storage battery)는 직렬로 연결된 6〜12 납전

지(Lead-acid Cell)로 이루어진다. 6셀(cell) 배터

리의 개로전압(open circuit voltage)은 약 12[V]이

고, 그리고 1셀 배터리의 개로전압은 약 24[V]이다. 

개로전압은 부하에 연결되지 않았을 때의 배터리 전

압이다. 침수식(배기식)배터리가 충전 중일 때, 양극

판에서 발생된 산소가 셀에서 빠져나온다. 동시에, 

음극판의 수소는 물로부터 발생되고 셀에서 나온다. 

셀에서 가스가 발생하며 물이 감소하는 결과가 이루

어진다. 그러므로 침수식 셀은 주기적인 물의 보충

이 필요하다.

(2) ��밸브-조절 황산납배터리(Valve-Regulated 

Lead Acid batteries(VRLA))

그림 2-33과 같이, 밸브-조절 황산납배터리는 

9-21

Figure 9-32. Lead acid battery installation.

Figure 9-33. Valve-regulated lead-acid battery (sealed battery).

Power factor can also be represented as a percentage. Using 
a percentage to show power factor, the circuit in the previous 
example would have a power factor of 80 percent.

It should be noted that a low power factor is undesirable. 
Circuits with a lower power factor create excess load on the 
power supply and produce inefficiency in the system. Aircraft 
AC alternators must typically operate with a power factor 
between 90 percent and 100 percent. It is therefore very 
important to carefully consider power factor when designing 
the aircraft electrical system.
 
Aircraft Batteries
Aircraft batteries are used for many functions (e.g., ground 
power, emergency power, improving DC bus stability, 
and fault clearing). Most small private aircraft use lead-
acid batteries. Most commercial and corporate aircraft use 
nickel-cadmium (NiCd) batteries. However, other lead 
acid types of batteries are becoming available, such as the 
valve-regulated lead-acid (VRLA) batteries. The battery best 
suited for a particular application depends on the relative 
importance of several characteristics, such as weight, cost, 
volume, service or shelf life, discharge rate, maintenance, 
and charging rate. Any change of battery type may be 
considered a major alteration.

Type of Batteries
Aircraft batteries are usually identified by the material used 
for the plates. The two most common types of battery used 
are lead-acid and NiCd batteries.

Lead-Acid Batteries
Dry Charged Cell Lead Acid Batteries

Dry charged cell lead-acid batteries, also known as flooded 
or wet batteries, are assembled with electrodes (plates) that 
have been fully charged and dried. The electrolyte is added 
to the battery when it is placed in service, and battery life 
begins when the electrolyte is added. An aircraft storage 
battery consists of 6 or 12 lead-acid cells connected in series. 
The open circuit voltage of the 6 cell battery is approximately 
12 volts, and the open circuit voltage of the 12-cell battery is 
approximately 24 volts. Open circuit voltage is the voltage of 
the battery when it is not connected to a load. When flooded 
(vented) batteries are on charge, the oxygen generated at 
the positive plates escapes from the cell. Concurrently, at 
the negative plates, hydrogen is generated from water and 
escapes from the cell. The overall result is the gassing of the 
cells and water loss. Therefore, flooded cells require periodic 
water replenishment. [Figure 9-32]

Valve-Regulated Lead-Acid Batteries (VRLA)

VRLA batteries contain all electrolyte absorbed in glass-mat 
separators with no free electrolyte and are sometimes referred 
to as sealed batteries. [Figure 9-33] The electrochemical 
reactions for VRLA batteries are the same as flooded 
batteries, except for the gas recombination mechanism that 
is predominant in VRLA batteries. These types of battery 
are used in general aviation and turbine powered aircraft and 
are sometimes authorized replacements for NiCd batteries.

When VRLA batteries are on charge, oxygen combines 
chemically with the lead at the negative plates in the presence 
of H2SO4 to form lead sulfate and water. This oxygen 
recombination suppresses the generation of hydrogen at 
the negative plates. Overall, there is no water loss during 
charging. A very small quantity of water may be lost as a 
result of self-discharge reactions; however, such loss is so 
small that no provisions are made for water replenishment. 
The battery cells have a pressure relief safety valve that may 
vent if the battery is overcharged. 

[그림 2-32] Lead acid battery installation
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전해액 없이 글라스 매트 격리판에 흡수된 모든 전

해액을 담고 있고, 때때로 밀폐형배터리(sealed 

battery)라고도 부른다. VRLA 배터리에서 전기화

학반응은 VRLA 배터리에서 탁월한 가스재결합장치

를 제외하고, 침수식 배터리와 동일하다. 이들 유형

의 배터리는 범용항공기과 터빈동력기에 사용되며 

때때로 니켈카드뮴배터리에 대한 대체가 허가된다.

VRLA 배터리가 충전 중일 때, 산소는 황산염

납(lead sulfate, PbSO4)과 물을 형성하기 위해, 

H2SO4가 있는 음극판(negative plate)에서 납과 화

학적으로 결합한다. 이 산소재결합은 음극판에서 

수소의 발생을 억제한다. 일반적으로 충전하는 동

안 물의 감소는 없다. 매우 적은 양의 물은 자체방

전반응의 결과로 줄어들지만, 물의 보충이 필요 없

을 정도이다. 배터리 셀은 배터리가 과충전되었을 

경우 배출하는 압력릴리프안전밸브(pressure relief 

safety valve)를 갖추고 있다.

2.2.1.2 니켈카드뮴배터리(NiCd Batteries)

그림 2-34와 같이, 니켈카드뮴배터리는 다수의 

셀을 담아두는 보통 스테인리스강, 수지피복강, 도

색강, 또는 티타늄으로, 금속성의 박스(box)로 이

루어져 있다. 이들의 셀은 12[V] 또는 24[V]를 얻기 

위해 직렬로 연결된다. 셀은 높은 전도성의 니켈 구

리 연결부에 의해 연결된다. 배터리박스 내부에, 셀

은 격막, 라이너(Liner), 스페이서(Spacer), 그리고 

덮개어셈블리(cover assembly)에 의해 적절히 고정

된다. 배터리는 과충전 상황 시에 생산된 가스의 배

출과 정상작동 시의 냉각을 위해 환기장치를 갖추고 

있다.

항공기 배터리에 장착된 NiCd 셀은 전형적인 배기

식셀(vented cell) 유형이다. 배기식셀은 과충전 또

는 빠르게 방전되었을 때 발생된 산소가스와 수소가

스를 배출시키는 배출밸브(vent valve) 또는 저압방

출밸브(low pressure release valve)를 갖추고 있

다. 이것은 또한 배터리가 과도한 충전, 방전, 또는 

심지어 음전하 충전에 의해 손상되지 않는 것을 의

미한다. 셀은 재충전할 수 있으며 방전 내내 12[V]

의 전압을 제공한다.

일반적으로 니켈카드뮴배터리가 갖춰진 항공기

는 배터리의 상태를 감시하는 결함보호장치(fault 

protection system)를 갖추고 있다. 배터리충전기
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Figure 9-32. Lead acid battery installation.

Figure 9-33. Valve-regulated lead-acid battery (sealed battery).

Power factor can also be represented as a percentage. Using 
a percentage to show power factor, the circuit in the previous 
example would have a power factor of 80 percent.

It should be noted that a low power factor is undesirable. 
Circuits with a lower power factor create excess load on the 
power supply and produce inefficiency in the system. Aircraft 
AC alternators must typically operate with a power factor 
between 90 percent and 100 percent. It is therefore very 
important to carefully consider power factor when designing 
the aircraft electrical system.
 
Aircraft Batteries
Aircraft batteries are used for many functions (e.g., ground 
power, emergency power, improving DC bus stability, 
and fault clearing). Most small private aircraft use lead-
acid batteries. Most commercial and corporate aircraft use 
nickel-cadmium (NiCd) batteries. However, other lead 
acid types of batteries are becoming available, such as the 
valve-regulated lead-acid (VRLA) batteries. The battery best 
suited for a particular application depends on the relative 
importance of several characteristics, such as weight, cost, 
volume, service or shelf life, discharge rate, maintenance, 
and charging rate. Any change of battery type may be 
considered a major alteration.

Type of Batteries
Aircraft batteries are usually identified by the material used 
for the plates. The two most common types of battery used 
are lead-acid and NiCd batteries.

Lead-Acid Batteries
Dry Charged Cell Lead Acid Batteries

Dry charged cell lead-acid batteries, also known as flooded 
or wet batteries, are assembled with electrodes (plates) that 
have been fully charged and dried. The electrolyte is added 
to the battery when it is placed in service, and battery life 
begins when the electrolyte is added. An aircraft storage 
battery consists of 6 or 12 lead-acid cells connected in series. 
The open circuit voltage of the 6 cell battery is approximately 
12 volts, and the open circuit voltage of the 12-cell battery is 
approximately 24 volts. Open circuit voltage is the voltage of 
the battery when it is not connected to a load. When flooded 
(vented) batteries are on charge, the oxygen generated at 
the positive plates escapes from the cell. Concurrently, at 
the negative plates, hydrogen is generated from water and 
escapes from the cell. The overall result is the gassing of the 
cells and water loss. Therefore, flooded cells require periodic 
water replenishment. [Figure 9-32]

Valve-Regulated Lead-Acid Batteries (VRLA)

VRLA batteries contain all electrolyte absorbed in glass-mat 
separators with no free electrolyte and are sometimes referred 
to as sealed batteries. [Figure 9-33] The electrochemical 
reactions for VRLA batteries are the same as flooded 
batteries, except for the gas recombination mechanism that 
is predominant in VRLA batteries. These types of battery 
are used in general aviation and turbine powered aircraft and 
are sometimes authorized replacements for NiCd batteries.

When VRLA batteries are on charge, oxygen combines 
chemically with the lead at the negative plates in the presence 
of H2SO4 to form lead sulfate and water. This oxygen 
recombination suppresses the generation of hydrogen at 
the negative plates. Overall, there is no water loss during 
charging. A very small quantity of water may be lost as a 
result of self-discharge reactions; however, such loss is so 
small that no provisions are made for water replenishment. 
The battery cells have a pressure relief safety valve that may 
vent if the battery is overcharged. 

[그림 2-33] Valve-regulated lead-acid battery(sealed battery)
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Figure 9-34. NiCd battery installation.

Figure 9-35. Thermal runaway damage.

NiCd Batteries
A NiCd battery consists of a metallic box, usually stainless 
steel, plastic-coated steel, painted steel, or titanium 
containing a number of individual cells. [Figure 9-34] These 
cells are connected in series to obtain 12 volts or 24 volts. 
The cells are connected by highly conductive nickel copper 
links. Inside the battery box, the cells are held in place by 
partitions, liners, spacers, and a cover assembly. The battery 
has a ventilation system to allow the escape of the gases 
produced during an overcharge condition and provide cooling 
during normal operation.

NiCd cells installed in an aircraft battery are typical of 
the vented cell type. The vented cells have a vent or low 
pressure release valve that releases any generated oxygen 
and hydrogen gases when overcharged or discharged rapidly. 
This also means the battery is not normally damaged by 
excessive rates of overcharge, discharge, or even negative 
charge. The cells are rechargeable and deliver a voltage of 
1.2 volts during discharge.

Aircraft that are outfitted with NiCd batteries typically 
have a fault protection system that monitors the condition 
of the battery. The battery charger is the unit that monitors 
the condition of the battery and the following conditions  
are monitored.

1. Overheat condition

2. Low temperature condition (below –40 °F)

3. Cell imbalance

4. Open circuit

5. Shorted circuit

If the battery charger finds a fault, it turns off and sends a fault 
signal to the Electrical Load Management System (ELMS).

NiCd batteries are capable of performing to its rated capacity 
when the ambient temperature of the battery is in the range 
of approximately 60–90 °F. An increase or decrease in 
temperature from this range results in reduced capacity. NiCd 
batteries have a ventilation system to control the temperature 
of the battery. A combination of high battery temperature (in 
excess of 160 °F) and overcharging can lead to a condition 
called thermal runaway. [Figure 9-35] The temperature of 
the battery has to be constantly monitored to ensure safe 
operation. Thermal runaway can result in a NiCd chemical 
fire and/or explosion of the NiCd battery under recharge by a 
constant-voltage source and is due to cyclical, ever-increasing 
temperature and charging current. One or more shorted cells 
or an existing high temperature and low charge can produce 
the following cyclical sequence of events: 

1. Excessive current, 

2. Increased temperature, 

3. Decreased cell(s) resistance, 

4. Further increased current, and 

5. Further increased temperature. 

This does not become a self-sustaining thermal-chemical 
action if the constant-voltage charging source is removed 
before the battery temperature is in excess of 160 °F.

Capacity
Capacity is measured quantitatively in ampere-hours 
delivered at a specified discharge rate to a specified cut-off 
voltage at room temperature. The cut-off voltage is 1.0 volt 
per cell. Battery available capacity depends upon several 
factors including such items as:

1. Cell design (cell geometry, plate thickness, hardware, 
and terminal design govern performance under 
specific usage conditions of temperature, discharge 
rate, etc.).

[그림 2-34] NiCd battery installation
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(battery charger)는 배터리의 상태를 감시하는 장

치고 다음과 같은 상황을 감시한다.

① 과충전상황

② 저온조건(-40°C(-40[℉]) 이하)

③ 셀 불균형

④ 개방회로(open circuit)

⑤ 단락회로(shorted circuit)

만약 배터리충전기가 결함을 발견하면, 배터

리충전기는 꺼지고 전기부하관리시스템(ELMS, 

electrical load management system)으로 결함

신호를 보낸다. 니켈카드뮴배터리는 배터리의 외

기온도가 약 16〜32°C(60〜90[℉])의 범위 내에 있

을 때 정격용량으로 작동될 수 있다. 이 범위에서 온

도의 증가 또는 감소는 줄어든 용량으로 작동된다. 

니켈카드뮴배터리는 배터리의 온도를 제어하기 위

한 환기장치를 갖고 있다. 그림 2-35와 같이, 71°

C(160[℉])를 초과하는 높은 배터리 온도와 과충전

의 결합은 열폭주(thermal runaway)라고 부르는 

상황에 이르게 할 수 있다. 배터리의 온도는 안전작

동을 확보하기 위해 끊임없이 감시된다. 열폭주는 

정전압원과 반복적인 재충전 하에서 니켈카드뮴배

터리의 NiCd 화학약품에 의한 화재 또는 폭발이 일

어날 수 있고, 이는 계속 증가하는 온도와 충전전류

에 기인한다. 하나 이상의 단락된 셀 또는 고온 그리

고 저충전(low charge)은 다음의 순환 순서를 만들 

수 있다.

① 과도한 전류

② 증가된 온도

③ 감소된 셀 저항

④ 더욱 증가된 전류, 그리고

⑤ 더욱 증가된 온도

만약 배터리 온도가 71°C(160[℉])를 초과하기 전

에 정전압충전원(constant-voltage charging 

source)이 제거되면 자체적인 열화학작용이 발생하

지 않는다.

2.2.1.3 용량(Capacity)

용량은 실온에서 차단전압(cut-off voltage)

에 대해 명시된 방전율(discharge rate)에 이르는 

Ampere-hour로서 정량적으로 측정된다. 차단전

압은 셀당 0.1[V]이다. 배터리 유효용량은 다음과 

같은 요인들에 따른다.

(1) 셀 디자인

셀 결합구조, 판의 두께, 하드웨어, 그리고 단자 

설계는 온도, 방전율 등의 사용조건에 따라 성능이 

좌우된다.
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Figure 9-34. NiCd battery installation.

Figure 9-35. Thermal runaway damage.

NiCd Batteries
A NiCd battery consists of a metallic box, usually stainless 
steel, plastic-coated steel, painted steel, or titanium 
containing a number of individual cells. [Figure 9-34] These 
cells are connected in series to obtain 12 volts or 24 volts. 
The cells are connected by highly conductive nickel copper 
links. Inside the battery box, the cells are held in place by 
partitions, liners, spacers, and a cover assembly. The battery 
has a ventilation system to allow the escape of the gases 
produced during an overcharge condition and provide cooling 
during normal operation.

NiCd cells installed in an aircraft battery are typical of 
the vented cell type. The vented cells have a vent or low 
pressure release valve that releases any generated oxygen 
and hydrogen gases when overcharged or discharged rapidly. 
This also means the battery is not normally damaged by 
excessive rates of overcharge, discharge, or even negative 
charge. The cells are rechargeable and deliver a voltage of 
1.2 volts during discharge.

Aircraft that are outfitted with NiCd batteries typically 
have a fault protection system that monitors the condition 
of the battery. The battery charger is the unit that monitors 
the condition of the battery and the following conditions  
are monitored.

1. Overheat condition

2. Low temperature condition (below –40 °F)

3. Cell imbalance

4. Open circuit

5. Shorted circuit

If the battery charger finds a fault, it turns off and sends a fault 
signal to the Electrical Load Management System (ELMS).

NiCd batteries are capable of performing to its rated capacity 
when the ambient temperature of the battery is in the range 
of approximately 60–90 °F. An increase or decrease in 
temperature from this range results in reduced capacity. NiCd 
batteries have a ventilation system to control the temperature 
of the battery. A combination of high battery temperature (in 
excess of 160 °F) and overcharging can lead to a condition 
called thermal runaway. [Figure 9-35] The temperature of 
the battery has to be constantly monitored to ensure safe 
operation. Thermal runaway can result in a NiCd chemical 
fire and/or explosion of the NiCd battery under recharge by a 
constant-voltage source and is due to cyclical, ever-increasing 
temperature and charging current. One or more shorted cells 
or an existing high temperature and low charge can produce 
the following cyclical sequence of events: 

1. Excessive current, 

2. Increased temperature, 

3. Decreased cell(s) resistance, 

4. Further increased current, and 

5. Further increased temperature. 

This does not become a self-sustaining thermal-chemical 
action if the constant-voltage charging source is removed 
before the battery temperature is in excess of 160 °F.

Capacity
Capacity is measured quantitatively in ampere-hours 
delivered at a specified discharge rate to a specified cut-off 
voltage at room temperature. The cut-off voltage is 1.0 volt 
per cell. Battery available capacity depends upon several 
factors including such items as:

1. Cell design (cell geometry, plate thickness, hardware, 
and terminal design govern performance under 
specific usage conditions of temperature, discharge 
rate, etc.).

[그림 2-35] Thermal runaway damage
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(2) 방전율

고전류율(high current rate)이 저전류율(low 

current rate)보다 더 적은 용량을 산출한다.

(3) 온도

용량과 전압준위(voltage level)는 배터리 온도가 

16°C(60°F)에서 32°C(90°F)로 높고 낮은 극단으로 

이동할수록 감소한다.

(4) 충전율

대개 충전율(charge rate)이 높을수록 더 큰 용량

을 산출한다.

2.2.1.4 ��항공기 배터리 등급	  

(Aircraft Battery Ratings by Specification)

배터리의 방전율인 1시간 정격은 셀당 1.67[V] 또는 

그 이상, 또는 24[V] 황산납배터리에서는 20[V], 또

는 12[V] 황산납배터리에서는 10[V]의 배터리전압으

로 1[hour] 동안 지속된 것이다. Ampere Hour[Ah]

로서 측정한 1시간 용량은 방전율과 명시된 종지전압

(end voltage)까지의 시간[hour]의 곱이다.

비상률(emergency rate)은 30분[minutes] 동안 필

수버스에 공급하는 데 필요한 암페어로 측정한 총 필

수부하(total essential load)이다. 배터리 방전율인 이

것은 셀당 1.67[V] 또는 그 이상, 또는 24[V] 황산납

배터리에서는 20[V], 또는 12[V] 황산납배터리에서는 

10[V]의 배터리전압으로 30[min] 동안 지속된다.

2.2.1.5 ��저장과 점검 시설	  

(Storing and Servicing Facilities)

침수식전해액 황산납배터리와 니켈카드뮴배터리

의 저장 또는 보급을 위한 별도의 시설이 유지되어

야 한다. 알칼리성전해액 안으로 산성전해액의 이입

은 배기식(침수식) 니켈카드뮴배터리에 영구적인 피

해의 원인이 되고 반대의 경우도 같다. 그러나 밀봉

된 배터리는 동일한 구역에서 충전할 수 있고 용량

을 점검할 수 있다. 밸브조절식 황산납배터리에 있

는 전해액은 격리판과 다공질판에 흡수되었기 때문

에, 비록 동일한 구역에서 점검되었다고 할지라도 

니켈카드뮴배터리는 오염되지 않는다.

 	

동일한 지역에 황산납배터리와 니켈카드뮴배터리

를 저장하고 점검하는 것은 대단히 위험하다. 알칼

리성전해액 안으로 산성전해액의 이입은 니켈카드

뮴배터리를 파괴하고 반대의 경우도 같다.

2.2.1.6 배터리 결빙(Battery Freezing)

표 2-1과 같이, 냉온에 노출되고 방전된 황산납

배터리는 전해액의 결빙으로 인하여 판손상이 될 

수 있다. 동해를 방지하기 위해, 1.275로서 각각

의 셀의 비중을 유지시키거나 또는, 밀봉식 황산납

배터리에 대해서는 개로전압을 점검한다. 니켈카

드뮴배터리 전해액은 충전(charged state)과 방전

(discharged state) 사이의 화학변화가 없기 때문

에 결빙에 민감하지 않다. 그러나 전해액은 약 -59°

C(-75[℉])에서 동결한다.

 	

부하점검(load check)은 종합적인 배터리 상태를 

결정한다.

WARNING

NOTE
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2.2.1.7 온도 보정(Temperature Correction)

미국조립식 황산납배터리는 비중이 1.275〜1.300 

사이일 때 완전충전으로 간주된다. 27°C(80[℉])의 

전해액 온도에서 액체비중계로 시험했을 때 1/3 방

전된 배터리는 약 1.240을 나타내고 2/3 방전된 배

터리는 1.200의 비중을 보여준다. 그러나 표 2-2와 

같이, 정밀한 비중 판독값을 결정하기 위해, 온도보

정은 액체비중계 지시에 적용되어야 한다. 예를 들

어, 1.260의 액체비중계와 5°C(40[℉])의 전해액 온

도에서, 전해액의 보정된 비중은 1.244이다.

2.2.1.8 배터리 충전(Battery Charging)

주변온도 또는 충전전압 한도를 넘는 항공기 배터

리의 작동은 전해액 비등, 셀의 빠른 변질, 그리고 

배터리고장에 이르게 하는 과도한 셀 온도가 발생할 

수 있다.최대 충전 전압과 배터리 셀 수 사이의 관계

도 중요하다. 이것은 주어진 주변온도와 충전상태에 

따라 배터리 내에서 에너지가 열로 흡수되는 비율을 

결정한다. 황산납배터리에서, 셀당 전압은 2.35[V]

를 초과하지 않아야 한다. 니켈카드뮴배터리의 경우

에, 충전전압 한도는 설계 및 구성에 따라 달라진다. 

셀당 1.4〜1.5[V]의 값이 일반적으로 사용된다. 항

상 배터리제조사의 권장사항을 따르도록 한다.

(1) 정전압충전(Constant Voltage Charging(CP))

비행기에서 배터리충전시스템은 정전압형이다. 필

요한 전압을 공급할 수 있는 엔진구동발전기는 항공

기 전기시스템을 통해 배터리에 직접 연결된다. 배

터리스위치는 비행기가 가동되고 있지 않을 때 배터

리가 분리될 수 있도록 한다.

발전기의 전압은 발전기의 계자회로(field circuit)

에 연결된 전압조절기에 의해 정밀하게 제어된다. 

12[V] 장치에서, 발전기의 전압은 약 14.25[V]로 조

정된다. 24[V] 장치에서, 조정은 28〜28.5[V] 사이

에 있어야 한다. 이러한 조건이 존재할 때, 배터리

를 통과하는 초기충전전류는 높다. 충전상태에 있을 

때, 배터리전압 또한 증가하고, 전류는 점점 줄어들

게 된다. 배터리가 완전히 충전되었을 때, 배터리전

압은 거의 발전기전압과 같게 되고, 아주 적은 전류
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Figure 9-36. Lead-acid battery electrolyte freezing points.
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Temperature
 °C
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–0.008
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–0.044

Figure 9-37. Sulfuric acid temperature correction.

2. Discharge rate (high current rates yield less capacity 
than low rates).

3. Temperature (capacity and voltage levels decrease 
as battery temperature moves away from the 60 °F 
(16 °C) to 90 °F (32 °C) range toward the high and 
low extremes).

4. Charge rate (higher charge rates generally yield greater 
capacity).

Aircraft Battery Ratings by Specification
The one-hour rate is the rate of discharge a battery can endure 
for 1 hour with the battery voltage at or above 1.67 volts per 
cell, or 20 volts for a 24-volt lead-acid battery, or 10 volts for 
a 12-volt lead-acid battery. The one-hour capacity, measured 
in ampere hours (Ah), is the product of the discharge rate and 
time (in hours) to the specified end voltage. 

The emergency rate is the total essential load, measured in 
amperes, required to support the essential bus for 30 minutes. 
This is the rate of discharge a battery can endure for 30 
minutes with the battery voltage at or above 1.67 volts per 
cell, or 20 volts for a 24 volt lead-acid battery, or 10 volts 
for a 12 volt lead-acid battery.

Storing and Servicing Facilities
Separate facilities for storing and/or servicing flooded 
electrolyte lead-acid and NiCd batteries must be maintained. 
Introduction of acid electrolyte into alkaline electrolyte 
causes permanent damage to vented (flooded electrolyte) 
NiCd batteries and vice versa. However, batteries that are 
sealed can be charged and capacity checked in the same area. 
Because the electrolyte in a valve-regulated lead-acid battery 
is absorbed in the separators and porous plates, it cannot 
contaminate a NiCd battery even when they are serviced in 
the same area.

WARNING: It is extremely dangerous to store or service 
lead-acid and NiCd batteries in the same area. Introduction 
of acid electrolytes into alkaline electrolyte destroys the 
NiCd, and vice versa.

Battery Freezing
Discharged lead-acid batteries exposed to cold temperatures 
are subject to plate damage due to freezing of the electrolyte. 
To prevent freezing damage, maintain each cell’s specific 
gravity at 1.275 or, for sealed lead-acid batteries, check 
open circuit voltage. [Figure 9-36] NiCd battery electrolyte 
is not as susceptible to freezing because no appreciable 
chemical change takes place between the charged and 
discharged states. However, the electrolyte freezes at  
approximately –75 °F.

NOTE: Only a load check determines overall battery condition.

Temperature Correction
U.S.-manufactured lead-acid batteries are considered fully 
charged when the specific gravity reading is between 1.275 
and 1.300. A 1⁄3 discharged battery reads about 1.240 and 
a 2⁄3 discharged battery shows a specific gravity reading of 
about 1.200 when tested by a hydrometer at an electrolyte 
temperature of 80 °F. However, to determine precise specific 
gravity readings, a temperature correction should be applied 
to the hydrometer indication. [Figure 9-37] As an example, 
for a hydrometer reading of 1.260 and electrolyte temperature 
of 40 °F, the corrected specific gravity reading of the  
electrolyte is 1.244.

[표 2-1] Lead-acid battery electrolyte freezing points
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2. Discharge rate (high current rates yield less capacity 
than low rates).

3. Temperature (capacity and voltage levels decrease 
as battery temperature moves away from the 60 °F 
(16 °C) to 90 °F (32 °C) range toward the high and 
low extremes).

4. Charge rate (higher charge rates generally yield greater 
capacity).

Aircraft Battery Ratings by Specification
The one-hour rate is the rate of discharge a battery can endure 
for 1 hour with the battery voltage at or above 1.67 volts per 
cell, or 20 volts for a 24-volt lead-acid battery, or 10 volts for 
a 12-volt lead-acid battery. The one-hour capacity, measured 
in ampere hours (Ah), is the product of the discharge rate and 
time (in hours) to the specified end voltage. 

The emergency rate is the total essential load, measured in 
amperes, required to support the essential bus for 30 minutes. 
This is the rate of discharge a battery can endure for 30 
minutes with the battery voltage at or above 1.67 volts per 
cell, or 20 volts for a 24 volt lead-acid battery, or 10 volts 
for a 12 volt lead-acid battery.

Storing and Servicing Facilities
Separate facilities for storing and/or servicing flooded 
electrolyte lead-acid and NiCd batteries must be maintained. 
Introduction of acid electrolyte into alkaline electrolyte 
causes permanent damage to vented (flooded electrolyte) 
NiCd batteries and vice versa. However, batteries that are 
sealed can be charged and capacity checked in the same area. 
Because the electrolyte in a valve-regulated lead-acid battery 
is absorbed in the separators and porous plates, it cannot 
contaminate a NiCd battery even when they are serviced in 
the same area.

WARNING: It is extremely dangerous to store or service 
lead-acid and NiCd batteries in the same area. Introduction 
of acid electrolytes into alkaline electrolyte destroys the 
NiCd, and vice versa.

Battery Freezing
Discharged lead-acid batteries exposed to cold temperatures 
are subject to plate damage due to freezing of the electrolyte. 
To prevent freezing damage, maintain each cell’s specific 
gravity at 1.275 or, for sealed lead-acid batteries, check 
open circuit voltage. [Figure 9-36] NiCd battery electrolyte 
is not as susceptible to freezing because no appreciable 
chemical change takes place between the charged and 
discharged states. However, the electrolyte freezes at  
approximately –75 °F.

NOTE: Only a load check determines overall battery condition.

Temperature Correction
U.S.-manufactured lead-acid batteries are considered fully 
charged when the specific gravity reading is between 1.275 
and 1.300. A 1⁄3 discharged battery reads about 1.240 and 
a 2⁄3 discharged battery shows a specific gravity reading of 
about 1.200 when tested by a hydrometer at an electrolyte 
temperature of 80 °F. However, to determine precise specific 
gravity readings, a temperature correction should be applied 
to the hydrometer indication. [Figure 9-37] As an example, 
for a hydrometer reading of 1.260 and electrolyte temperature 
of 40 °F, the corrected specific gravity reading of the  
electrolyte is 1.244.

[표 2-2] Sulfuric acid temperature correction
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가 배터리 안으로 흐르게 된다. 충전전류가 낮아질 

때, 배터리는 손상 없이 발전기에 연결된 상태로 유

지된다.

배터리 작업장에서 정전압식을 사용할 때, 자동

적으로 정전압을 유지시키는 전압조절기를 시스템

에서 운용한다. 예를 들어 42[Ah]와 같이, 대용량

배터리는 33[Ah]와 같은 저용량배터리보다 더 낮

은 저항을 갖는다. 결국 대용량배터리는 양쪽이 동

일한 충전상태에 있을 때, 그리고 충전전압이 같을 

때 저용량배터리보다 더 높은 충전전류를 끌어들인

다. 정전압법은 황산납배터리를 위해 선호되는 충

전법이다.

(2) 정전류충전(Constant Current Charging)

정전류충전은 가지각색의 전압의 여러 배터리를 

동일한 시스템에서 한 번에 충전하기 때문에 비행기 

외부에서 배터리를 충전하기에 가장 용이하다. 정

전류충전식은 보통 정상의 교류원을 직류로 변환시

키는 정류기로 이루어진다. 변압기는 정류기를 거

치기 전에 110[V] 또는 220[V] 교류원을 원하는 정

도로 낮추는 데 사용된다. 만약 정전류충전시스템

(constant current charging system)이 사용되면, 

충전전류는 배터리가 과열하거나 또는 과도하게 가

스를 발산하지 않는 수준으로 유지되도록 제공되어, 

다수의 배터리가 직렬로 연결되게 한다.

정전류충전법은 니켈카드뮴배터리를 충전하기에 

알맞은 방법이다. 일반적으로 니켈카드뮴배터리는 

모든 셀이 적어도 1.55[V]에 도달하기 전에 1[CA]

의 비율로 충전하는 정전류충전이다. 또 다른 충전 

순환은 모든 셀이 적어도 1.55[V]에 도달하기 전에 

0.1[CA]로 이어진다. 일반적으로 충전은 0.1[CA]

의 비율로 4[hour] 이상의 시간 동안, 과충전 또

는 추가충전으로 마무리된다. 과충전의 목적은 만

약 모든 가스(gas)가 음극에서 수소, 양극에서 산소

가 수집되지 않을 때에는 그와 같은 양만큼 배출시

키기 위한 것인데, 이들 가스 중 일부는, 전해액 수

위를 조정하기 위해 안전하게 가장 높은 높이로 전

해액 수위를 끌어올릴 수 있는 물을 형성하기 위해 

재결합한다. 과충전 또는 추가충전 시에, 셀전압은 

1.6[V]를 넘어가고 그다음에 서서히 떨어지기 시작

한다. 셀은 건전지에서 1.71[V] 이상 올라가거나 또

는 1.55[V] 이하로 떨어지지 않아야 한다.

충전은 벤트 캡(vent cap)을 풀거나 개방을 수행

해야 한다. 움직이지 않는 배출구는 셀의 압력을 증

가하게 한다. 또한 그것은 충전전류가 계속 공급되

고 있는 동안에 추가충전이 끝나기 전에 높이를 수

정하기 위해 물의 보충을 허용한다. 그러나 외기로

부터 용해된 이산화탄소는 셀을 탄화시키고 배터리

를 낡게 하기 때문에 셀은 배출이 완료되고 점검되

면 곧바로 다시 닫혀야 한다.

2.2.1.9 배터리 검사(Battery Maintenance)

배터리 검사절차와 정비절차는 화학공학의 유형

과 물리적구성의 종류에 따라 변한다. 항상 배터리

제조사 인가절차를 따른다. 배터리 성능은 배터리의 

나이, 활력상태, 충전상태, 그리고 기계적 무결성에 

따르며, 다음에 따라 판정할 수 있다. 

① ��배터리의 수명과 나이를 판정하기 위해, 배터리

에서 배터리의 장착일자를 기록한다. 배터리 정

상점검 시에 배터리 나이는 항공기정비일지 또

는 작업장정비일지에 상세히 기록되어야 한다.
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② ��황산납배터리 활력의 상태는 배기식 배터리의 

경우에 지속적인 정기점검에 의해, 온도와 같

은 환경요인에 의해, 그리고 배선과 커넥터의 

부식 또는 분말염의 축적에 의한 흔적과 같은 

검사에서 관찰된 전해액 누출에 의해 판정된

다. 만약 배터리가 외부누출의 흔적 없이, 재

보급을 필요로 한다면, 배터리, 배터리충전장

치의 상태 불량이나 과충전 상황을 나타낼 수 

있다.

③ ��전해액의 무게와 맑은 물의 무게를 비교하는 황

산납배터리 전해액의 비중을 결정하기 위해, 

액체비중계를 사용한다. 전해액이 뽑아내어졌

던 곳의 셀로 되돌아갔는지를 확인한다. 0.050 

이상의 비중 차이가 배터리의 셀 사이에 존재

한다면 배터리는 유효수명이 거의 다 됨을 의

미하며 교체를 고려하여야 한다. 전해액 높이

는 증류수의 보충으로 조정되며 전해액은 보충

하지 않는다.

④ ��배터리 충전상태는 배터리를 충전하기와 방전

하기의 누적효과에 의해 결정된다. 정상전기충

전시스템에서, 항공기 발전기 또는 교류기는 

60〜90분[minutes]의 비행 시 완전충전하여 

배터리를 복원시킨다.

⑤ ��적절한 기계적 무결성은 어떤 물리적손상의 유

무뿐만 아니라 하드웨어의 정확한 장착과 배터

리가 적절한 연결이 되었을 때 보증된다. 필요

한 경우, 배터리와 배터리격실 통기장치 튜브, 

니플(nipple), 그리고 부착물은 폭발가스의 잠

재적 축척을 방지하는 수단을 마련하고, 그리

고 주기적으로 그들이 안전하게 연결되었는지, 

정비교범의 장착절차에 따라 올바른 방향에 놓

였는지를 확인하기 위해 점검되어야 한다. 항

상 배터리 시스템이 명시된 성능을 발휘하는 

능력을 제공할 수 있도록 특정 항공기와 배터

리 시스템에 대하여 정해진 절차를 따른다.

2.2.1.10 배터리와 충전기 특성(Battery and 

Charger Characteristics)

그림 2-36과 같이, 정보는 일반적인 항공기 배터

리와 배터리충전기 유형의 특성으로 사용자가 숙지

할 수 있도록 제공된다. 제품은 기술의 서로 다른 적

용으로 인하여 설명과 다를 수 있다. 특정 성능자료

에 대해서는 제조사에 문의하라.

 	

정확히 점검되지 않는 한 충전기에 황산납배터리

를 절대로 연결하지 않는다.

(1) 황산납배터리(Lead-acid Batteries)

배기식황산납배터리(lead-acid vented battery)

는 두 가지 볼트(volt)의 공칭셀전압(nominal cell 

voltage)을 갖고 있다. 배터리는 개개의 셀을 떼어

놓을 수 없도록 조립된다. 정상점검에서 과충전으로 

NOTE
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Figure 9-38. Battery charger.

• Use a hydrometer to determine the specific gravity of 
the lead-acid battery electrolyte, which is the weight of 
the electrolyte compared to the weight of pure water. 
Take care to ensure the electrolyte is returned to the 
cell from which it was extracted. When a specific 
gravity difference of 0.050 or more exists between 
cells of a battery, the battery is approaching the end of 
its useful life and replacement should be considered. 
Electrolyte level may be adjusted by the addition of 
distilled water. Do not add electrolyte.

• Battery state of charge is determined by the cumulative 
effect of charging and discharging the battery. In 
a normal electrical charging system, the aircraft 
generator or alternator restores a battery to full charge 
during a flight of 1 hour to 90 minutes.

• Proper mechanical integrity involves the absence 
of any physical damage, as well as assurance that 
hardware is correctly installed and the battery is 
properly connected. Battery and battery compartment 
venting system tubes, nipples, and attachments, when 
required, provide a means of avoiding the potential 
buildup of explosive gases, and should be checked 
periodically to ensure that they are securely connected 
and oriented in accordance with the maintenance 
manual’s installation procedures. Always follow 
procedures approved for the specific aircraft and 
battery system to ensure that the battery system is 
capable of delivering specified performance.

Battery and Charger Characteristics
The following information is provided to acquaint the user 
with characteristics of the more common aircraft battery 
and battery charger types. [Figure 9-38] Products may 
vary from these descriptions due to different applications of 
available technology. Consult the manufacturer for specific 
performance data.

NOTE: Never connect a lead-acid battery to a charger, unless 
properly serviced.

Lead-Acid Batteries 

Lead-acid vented batteries have a two volt nominal cell 
voltage. Batteries are constructed so that individual cells 
cannot be removed. Occasional addition of water is required 
to replace water loss due to overcharging in normal service. 
Batteries that become fully discharged may not accept 
recharge. Lead-acid sealed batteries are similar in most 
respects to lead-acid vented batteries, but do not require the 
addition of water.

The lead-acid battery is economical and has extensive 
application but is heavier than an equivalent performance 
battery of another type. The battery is capable of a high rate 
of discharge and low-temperature performance. However, 
maintaining a high rate of discharge for a period of time 
usually warps the cell plates, shorting out the battery. Its 
electrolyte has a moderate specific gravity, and state of charge 
can be checked with a hydrometer.

Lead-acid batteries are usually charged by regulated DC 
voltage sources. This allows maximum accumulation of 
charge in the early part of recharging.

NiCd Batteries

NiCd vented batteries have a 1.2-volt nominal cell voltage. 
Occasional addition of distilled water is required to replace 
water loss due to overcharging in normal service. Cause 
of failure is usually shorting or weakening of a cell. After 
replacing the bad cell with a good cell, the battery’s life can 
be extended for 5 or more years. Full discharge is not harmful 
to this type of battery.

NiCd sealed batteries are similar in most respects to NiCd 
vented batteries, but do not normally require the addition of 
water. Fully discharging the battery (to zero volts) may cause 
irreversible damage to one or more cells, leading to eventual 
battery failure due to low capacity.

The state of charge of a NiCd battery cannot be determined 
by measuring the specific gravity of the potassium hydroxide 
electrolyte. The electrolyte specific gravity does not change 
with the state of charge. The only accurate way to determine 
the state of charge of a NiCd battery is by a measured 
discharge with a NiCd battery charger and following the 
manufacturer’s instructions. After the battery has been 
fully charged and allowed to stand for at least 2 hours, the 
fluid level may be adjusted, if necessary, using distilled or 
demineralized water. Because the fluid level varies with the [그림 2-36] Battery charger
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인한 물손실을 대체하기 위해 물의 보충이 필요할 

때가 있다. 완전히 충전된 배터리는 재충전을 할 수 

없다. 밀봉식 황산납배터리는 배기식 황산납배터리

와 거의 유사하지만, 물 보충을 필요로 하지 않는다.

황산납배터리는 경제적이고 광범위하게 적용되지

만, 다른 유형의 동등한 성능 배터리에 비해 무겁다. 

황산납배터리는 높은 방전율과 저온에서도 높은 성

능을 가진다. 일정시간 동안 높은 방전율을 유지하

면 일반적으로 배터리가 단락되어, 셀 판을 휘게 한

다. 배터리의 전해액은 적당한 비중을 갖고 있고, 충

전상태는 액체비중계로 점검할 수 있다.

황산납배터리는 보통 조절된 직류전압원에 의해 

충전된다. 이것이 재충전의 초기 부분에서 충전이 

최대로 축적되게 한다.

(2) 니켈카드뮴배터리(NiCd Batteries)

배기식니켈카드뮴배터리는 1.2[V] 공칭셀전압을 

갖고 있다. 때때로 증류수의 첨가는 정상사용 중 과

충전으로 인한 물손실을 대체하기 위해 요구된다. 

고장은 보통 셀이 단락되거나 약화된 경우에 발생

한다. 셀을 교체하게 되면, 배터리의 수명은 5년

[year] 이상 연장될 수 있다. 완전방전은 이런 유형

의 배터리에 해가 되지 않는다.

밀봉식니켈카드뮴배터리는 대부분 배기식니켈카

드뮴배터리와 유사하지만, 대개 물의 보충을 필요로 

하지 않는다. 0[V]로 배터리의 완전 방전은 1개의 

이상의 셀에 비가역적 손상을 일으킬 수 있고, 저용

량의 결과로 결국 배터리 고장으로 이어진다. 

니켈카드뮴배터리의 충전상태는 수산화칼륨 전해

액의 비중 측정으로 알 수 없다. 전해액 비중은 충전

상태에서 변화하지 않는다. 니켈카드뮴배터리의 충

전상태를 결정하기 위한 정확한 방법은 오직 니켈카

드뮴배터리 충전기와 제작사사용법설명서를 따르는 

방전에 의해 측정된다. 배터리가 완전 충전되고 2시

간[hour] 이상 기다린 후, 필요하다면 증류수 또는 

탈염수를 사용하여 유체면(fluid level)을 조정한다. 

유체면은 충전상태에서 변하기 때문에 배터리가 항

공기에 장착되었을 때는 물을 절대로 보충하지 않아

야 한다. 배터리의 과도한 충전은 충전 중 전해액 분

출의 원인이 된다. 이것은 셀 연결부의 부식, 배터리

의 자체방전, 전해액 농도의 희석, 셀 배출구의 막

힘, 그리고 우발적인 셀 파열의 원인이 된다.

니켈카드뮴셀 전압이 부온도계수를 갖기 때문에 정

전류 배터리충전기는 일반적으로 니켈카드뮴배터리

를 위해 제공된다. 정전압 충전원인 니켈카드뮴배터

리에 단락된 셀이 존재하면, 항공기에서 배터리 파괴

와 과도한 충전으로 인한 과열, 열폭주 등을 일으킬 

수 있다. 펄스전류(pulsed-current) 배터리충전기는 

때때로 니켈카드뮴배터리를 위해 제공되기도 한다.

 	

시험과 정비 시에 배터리에 대한 적절한 충

전절차를 사용하는 것은 중요하다. 회복순환

(reconditioning cycle)과 충전순환(charging 

cycle)을 위한 이 충전체제(charging regime)는 

항공기제작사에 의해 한정되며 반드시 준수하여야 

한다.

2.2.1.11 ��항공기 배터리 검사	  

(Aircraft Battery Inspection)

항공기 배터리 검사는 다음 항목으로 이루어진다.

① ��배터리 상태와 안전을 위해 배터리 썸프자

CAUTION
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(Sump Jar)와 라인(Line)을 검사한다.

② ��부식(corrosion), 점식(pitting), 전호(arcing), 

그리고 불탄 흔적(burn)에 대해 배터리 단자와 

신속분리플러그 그리고 핀(Pin)을 검사한다. 

필요시 깨끗하게 한다.

③ ��제한, 품질저하, 그리고 안전을 위해 배터리 배

수관과 통풍관을 검사한다.

④ ��정기 비행 전 검사절차와 비행 후 검사절차는 

물리적 손상, 풀린 접속, 그리고 전해액 상실의 

흔적에 대한 관찰을 포함시켜야 한다.

2.2.1.12 환기장치(Ventilation Systems)

현대의 비행기는 배터리 환기장치를 갖추고 있다. 

환기장치는 화재위험을 줄이기 위해 기체부분에 손

상을 배제시키기 위해 배터리로부터 가스와 산성연

무를 제거한다. 공기는 통풍관을 통해 비행기 외부

에 공기흡입구로부터 배터리케이스의 내부로 운반

된다. 공기, 배터리가스, 그리고 산성연무는 배터

리의 맨 위를 통과한 후 다른 튜브를 통과하여 배터

리 썸프(sump)로 운반된다. 이 썸프는 최소 1[pint] 

용량의 유리병 또는 플라스틱 통이다. 병에는 물과 

5[%]의 중탄산나트륨의 용액으로 포화된 약 1[inch] 

두께의 펠트 패드(Felt Pad)가 있다. 썸프로 연무를 

운반하는 튜브는 Felt Pad의 약 1/4 정도까지 병 안

으로 이어진다. 오버보드 디스챠지 튜브(Overboard 

Discharge Tube)는 썸프병의 위에서 비행기 바깥 

지점까지 이어진다. 이 튜브의 출구는 비행기가 운

항 중에 있을 때는 언제나 튜브에 부압(negative 

pressure)이 있도록 설계되어 있다. 이것은 썸프에

서 배터리의 상부를 거쳐 비행기 바깥쪽으로 연속적

인 공기의 흐름을 확보하는 데 도움이 된다. 썸프 안

으로 들어가는 산성연무는 수산화나트륨용액의 작

용으로 중화되며, 항공기 금속외판의 부식과 직물면

(fabric surface)의 손상을 방지한다.

2.2.1.13 장착 연습(Installation Practices)

① 외부 표면

��항공기에 장착 이전에 배터리의 외부표면을 깨끗

하게 한다.

② 황산납배터리 교체

��황산납배터리를 니켈카드뮴배터리로 교체할 때, 

배터리 온도감시장치 또는 전류감시장치를 장착한

다. 배터리박스 또는 배터리격실을 중화시키고 물

로 완전히 세척하고 건조시킨다. 비행매뉴얼 부록

에도 니켈카드뮴배터리 장착에 대해 명문화되어 

있어야 한다. 산잔기(acid residue)는 알칼리성의 

것이 황산납배터리에서 하는 것처럼, 니켈카드뮴

배터리의 적절한 작용에 유해할 수 있다.

③ 배터리 환기

��배터리 연무와 가스는 폭발성혼합물 또는 오염된 

격실의 원인이 되고 적절한 환기로 분산되어야 한

다. 환기장치는 가끔 배터리케이스를 통해 신선한 

공기로 세척하거나 안전한 외기방출지점으로 분

출하도록 램압력(ram pressure)을 이용한다. 배

기장치 차동압력은 항상 양의 수치여야 하며 권고

된 최소값과 최대값 사이를 유지해야 한다. 라인

(line) 설치는 자유로운 기류가 갇히거나 방해하는 

배터리 범람유동체 또는 응축이 없도록 한다.

④ 배터리썸프자(battery sump jar)

��배터리썸프자의 장착은 배터리 전해액 범람을 처

리하기 위해 환기장치에 합체되게 한다. 썸프자는 
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적절히 설계되어야 하며 적당한 중화제를 사용해

야 한다. 썸프자는 오직 배터리 환기장치의 배출 

측에 위치되어야 한다.

⑤ 배터리 장착

��항공기에 배터리를 장착할 때, 배터리 단자의 부주

의한 단락을 방지하기 위해 조심하도록 한다. 프레

임, 외피와 다른 서브시스템, 항공전자기기, 전선, 

연료 등과 같은 항공기 구조물에 중대한 손상은 전

기에너지의 높은 방전에 달려 있다. 이 상황은 대

부분 장착하는 동안 단자기둥(terminal posts)을 

절연시켜 피할 수 한다. 배터리를 제거하기 위해 

우선 접지도선(grounding lead)을 분리하고, 그다

음에 양극도선(positive lead)을 분리한다. 장착 시 

배터리의 전극의 단락 위험성을 최소화하기 위해 

배터리의 접지도선을 마지막으로 연결한다.

⑥ 배터리 죔쇠장치(Battery Hold Down Device)

��배터리 죔쇠장치가 단단한지 확인하라. 그러나 배

터리의 내부단락의 원인이 되는 배터리를 뒤틀리

게 하는 초과압력이 가해지도록 너무 단단히 조여

서는 안 된다.

⑦ 신속분리형 배터리

��만약 배터리 도선의 교차를 막는 신속분리형

(quick-disconnect type) 배터리커넥터(battery 

connector)를 사용하지 않았다면, 항공기 배선이 

적당한 배터리 단자에 연결되었는지 확인한다. 전

기시스템에서 극의 뒤바뀜은 배터리와 다른 전기

부품에 심각한 피해를 입힐 수 있다. 배터리 케이

블 접속이 전호와 고저항 접속 방지를 위해 단단

히 연결되었는지 확인한다.

2.2.1.14 고장탐구(Troubleshooting)

표 2-3에서는 고장탐구도표를 보여준다.

2.2.2 ��직류발전기와 제어	 

(DC Generators and Controls)

직류발전기는 기계에너지를 전기에너지로 변환

한다. 명칭에서 알 수 있듯이, 직류발전기는 직류

를 생산하며 일반적으로 경량항공기에서 볼 수 있

다. 대부분의 경우, 직류발전기는 직류교류기(DC 

alternator)로 대체되었다. 양쪽 장치 모두 항공기

의 전기부하에 동력을 공급하기 위해, 그리고 항공

기의 배터리를 충전하기 위해 전기에너지를 생산한

다. 비록 이들은 동일한 목적을 분담하고 있지만, 

직류교류기와 직류발전기는 아주 다르다. 직류발전

기는 발전기가 항공기의 현재 전기 상태에 대해 정

9-29

Trouble Probable Cause Corrective Action

Distortion of battery case and/or cover Explosion caused by:
    Dry cells
    Charger failure
    High charge voltage
    Plugged vent caps
    Loose intercell connectors

Discharge battery and disassemble. 
Replace damaged parts and 
recondition.

Discolored or burned end connectors 
or intercell connectors

Dirty connections
Loose connection
Improper mating of parts

Clean parts: replace if necessary. 
Retighten hardware using proper 
torque values. Check to see that parts 
are properly mated.

Figure 9-39. Battery troubleshooting guide (continued).
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Figure 9-40. Output of an elementary generator.
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Figure 9-42. A two-piece slip ring, or commutator, allows brushes to transfer current that flows in a single direction (DC).

Construction Features of DC Generators
The major parts, or assemblies, of a DC generator are a field 
frame, a rotating armature, and a brush assembly. The parts 
of a typical aircraft generator are shown in Figure 9-45.

Field Frame

The frame has two functions: to hold the windings needed to 
produce a magnetic field, and to act as a mechanical support 
for the other parts of the generator. The actual electromagnet 
conductor is wrapped around pieces of laminated metal called 
field poles. The poles are typically bolted to the inside of the 
frame and laminated to reduce eddy current losses and serve 

the same purpose as the iron core of an electromagnet; they 
concentrate the lines of force produced by the field coils. 
The field coils are made up of many turns of insulated wire 
and are usually wound on a form that fits over the iron core 
of the pole to which it is securely fastened. [Figure 9-46]

[표 2-3] Battery troubleshooting guide
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9-28

Failure of one or more cells to rise to 
the required 1.55 volts at the end of 
charge

Negative electrode not fully charged
Cellophane separator damage

Discharge battery and recharge. If the 
cell still fails to rise to 1.55 volts or if 
the cell’s voltage rises to 1.55 volts or 
above and then drops, remove cell 
and replace.

Distortion of cell case to cover Overcharged, overdischarged, or 
overheated cell with internal short

Plugged vent cap

Overheated battery

Discharge battery and disassemble. 
Replace defective cell. Recondition 
battery.

Replace vent cap.

Check voltage regulator: treat battery 
as above, replacing battery case and 
cover and all other defective parts.

Frequent addition of water Cell out of balance

Damaged “O” ring, vent cap

Leaking cell

Charge voltage too high

Recondition battery.

Replace damaged parts.

Discharge battery and disassemble.
Replace defective cell, recondition 
battery.

Adjust voltage regulator.

Corrosion of top hardware Acid flumes or spray or other corrosive 
atmosphere

Replace parts. Battery should be kept 
clean and kept away from such 
environments.

Foreign material within the cell case Introduced into cell through addition of 
impure water or water contaminated with 
acid

Discharge battery and disassemble, 
remove cell and replace, recondition 
battery.

Trouble Probable Cause Corrective Action

Apparent loss of capacity Very common when recharging on a 
constant potential bus, as in aircraft

Usually indicates imbalance between cells 
because of difference in temperature, 
charge efficiency, self-discharge rate, etc., 
in the cells

Electrolyte level too low 
Battery not fully charged

Reconditioning will alleviate this 
condition.

Charge. Adjust electrolyte level. Check 
aircraft voltage regulator. If OK, reduce 
maintenance interval.

Complete failure to operate Defective connection in equipment circuitry 
in which battery is installed, such as broken 
lead, inoperative relay, or improper 
receptacle installation

End terminal connector loose or diengaged 
Poor intercell connections

Open circuit or dry cell

Check and correct external circuitry.

Clean and retighten hardware using 
proper torque values.

Replace defective cell.

Excessive spewage of electrolyte High charge voltage
High temperature during charge
Electrolyte level too high

Loose or damaged vent cap

Damaged cell and seal

Clean battery, charge, and adjust 
electrolyte level.

Clean battery, tighten or replace cap, 
charge and adjust electrolyte level.

Short out all cells to 0 volts, clean 
battery, replace defective cell, charge, 
and adjust electrolyte level.

Figure 9-39. Battery troubleshooting guide.
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확한 전압과 전류를 유지 보장하기 위해 제어회로

를 필요로 한다. 일반적으로, 항공기 발전기는 약 

14[V] 또는 28[V]의 공칭출력전압을 유지한다.

2.2.2.1 발전기(Generators)

그림 2-37과 같이, 전자기유도의 원리는 이 챕터

의 앞에서 설명하였다. 이들 원리는 전압이 도체의 

완전한 360[°] 회전 내내 발전기의 전기자에서 유

도되는 것을 보여준다. 전기자는 직류발전기의 회

전부분이다. 보이는 것과 같이, 유도되는 전압은 

교류이다.

도선 루프(loop)가 일정한 속도로 회전하고 있기 

때문에, 전기부하에 이들 전선의 루프를 연결하기 

위한 장치가 제공되어야 한다. 그림 2-38과 같이, 

슬립링과 브러시는 회전루프에서 상시항공기부하로 

전기에너지를 전달하는 데 사용된다. 슬립링은 루프

에 연결되고 회전하며, 브러시는 고정되어 전기부하

에 전류경로를 가능하게 한다. 일반적으로 슬립링

은 구리이고 브러시는 연화탄소계물질(soft carbon 

substance)이다.

이 기본적인 발전기에 의해 생산되고 있는 전압은 

교류이고, 교류전압은 슬립링에 공급된다는 것을 기

억하는 것이 중요하다. 목적은 직류부하에 공급하기 

위한 것이기 때문에, 교류전압을 직류전압으로 바꾸

어주도록 장치되어야 한다. 발전기는 발전기 루프에

서 생산된 교류를 직류전압으로 바꾸어주는, 정류자

(commutator)로 알려진, 개조된 슬립링 배열을 사

용한다. 정류자의 작용은 발전기의 직류출력 생산을 

가능하게 한다.

2개의 절반 원통, 즉 정류자를 이용하여 기본적인 

교류발전기의 슬립링을 대체하면, 기본적인 직류발

전기가 얻어진다. 그림 2-39에서, 코일의 적색 부

분은 적색 편에 그리고 코일의 황색 부분은 황색 편

에 연결되었다. 편은 서로 절연되어 있다. 2개의 고

정된 브러시가 정류자의 양쪽에 배치되어 있으므로 

각각의 브러시는 정류자가 루프와 함께 동시에 순환

할 때 정류자의 각각의 편에 접촉하도록 설치된다. 

직류발전기의 회전부분, 즉 코일과 정류자는 전기자

(armature)라고 부른다.

그림 2-39의 아주 간단한 발전기과 같이, 루프가 

회전할 때 브러시는 정류자의 서로 다른 편에 접촉

된다. Position A, C, 그리고 E에서, 브러시는 브

러시 사이에 절연체에 닿는데, 루프가 이들 위치

에 있을 때, 생산되는 전압은 없다. Position B에
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Trouble Probable Cause Corrective Action

Distortion of battery case and/or cover Explosion caused by:
    Dry cells
    Charger failure
    High charge voltage
    Plugged vent caps
    Loose intercell connectors

Discharge battery and disassemble. 
Replace damaged parts and 
recondition.

Discolored or burned end connectors 
or intercell connectors

Dirty connections
Loose connection
Improper mating of parts

Clean parts: replace if necessary. 
Retighten hardware using proper 
torque values. Check to see that parts 
are properly mated.

Figure 9-39. Battery troubleshooting guide (continued).
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Figure 9-42. A two-piece slip ring, or commutator, allows brushes to transfer current that flows in a single direction (DC).

Construction Features of DC Generators
The major parts, or assemblies, of a DC generator are a field 
frame, a rotating armature, and a brush assembly. The parts 
of a typical aircraft generator are shown in Figure 9-45.

Field Frame

The frame has two functions: to hold the windings needed to 
produce a magnetic field, and to act as a mechanical support 
for the other parts of the generator. The actual electromagnet 
conductor is wrapped around pieces of laminated metal called 
field poles. The poles are typically bolted to the inside of the 
frame and laminated to reduce eddy current losses and serve 

the same purpose as the iron core of an electromagnet; they 
concentrate the lines of force produced by the field coils. 
The field coils are made up of many turns of insulated wire 
and are usually wound on a form that fits over the iron core 
of the pole to which it is securely fastened. [Figure 9-46]

[그림 2-37] Output of an elementary generator
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Figure 9-42. A two-piece slip ring, or commutator, allows brushes to transfer current that flows in a single direction (DC).

Construction Features of DC Generators
The major parts, or assemblies, of a DC generator are a field 
frame, a rotating armature, and a brush assembly. The parts 
of a typical aircraft generator are shown in Figure 9-45.

Field Frame

The frame has two functions: to hold the windings needed to 
produce a magnetic field, and to act as a mechanical support 
for the other parts of the generator. The actual electromagnet 
conductor is wrapped around pieces of laminated metal called 
field poles. The poles are typically bolted to the inside of the 
frame and laminated to reduce eddy current losses and serve 

the same purpose as the iron core of an electromagnet; they 
concentrate the lines of force produced by the field coils. 
The field coils are made up of many turns of insulated wire 
and are usually wound on a form that fits over the iron core 
of the pole to which it is securely fastened. [Figure 9-46]

[그림 2-38] Generator slip rings and loop rotate; brushes are stationary
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서, 양극브러시는 도선 루프의 적색 부분에 닿는다. 

Position D에서, 양극브러시는 전기자 도선의 황색 

부분에 닿는다. 이 형태의 접속반전은 항공기에 동

력을 공급하기 위해 도체 코일에서 생산된 교류를 

직류로 변환시킨다. 전선의 몇 개 루프와 정류자편

(commutator segment)을 가지고 있는, 실제의 직

류발전기는 더 복잡한 것이다.

이 정류자의 전환특성(switching characteristic) 

때문에, 적색브러시는 항상 아래쪽 방향으로 움직이

는 코일측과 접속하는 것이고, 황색브러시는 항상 

위쪽 방향으로 움직이는 코일측과 접촉하는 것이다. 

실제로 전류는 교류발전기에서와 마찬가지로 루프

에서 전류의 방향을 반대로 하지만, 정류자 작용은 

전류로 하여금 외부회로 또는 계측기를 통하여 항상 

같은 방향으로 흐르게 한다.

그림 2-39와 같이, 기본적인 직류발전기에 의

해 발생하는 전압은 루프의 회전운동마다 영(Zero)

에서 최대값까지 두 번씩 바뀐다. 그림 2-40과 같

이, 이러한 직류전압의 변동은 리플(ripple)이라고 

하고 루프 또는 코일을 더 많이 사용하여 줄어들게 

한다.

그림 2-40과 같이, 루프의 수가 늘어났을 때, 전

압의 최대값과 최소값 사이의 변동은 줄어들고, 그

리고 발전기의 출력전압은 거의 정상 직류값에 접근

한다. 회전자에 각 추가된 루프에 대해, 또 다른 2개

의 정류자편이 요구된다. 그림 2-41에서는 전형적

인 직류발전기 정류자의 사진을 보여준다.
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Figure 9-43. Increasing the number of coils reduces the ripple in 
the voltage.

Figure 9-44. Typical DC generator commutator.

Connector lugs

Field frame Drive end frame

Sealed ball bearings

Drive shaft

Field windingScrewPole shoe
Brush and holder

Steel ring

Commutator

Brush connector bars

Air scoop

Armature

Drive end

Field frame

Commutator
end frame

Figure 9-45. Typical 24-volt aircraft generator.

A DC current is fed to the field coils to produce an 
electromagnetic field. This current is typically obtained 
from an external source that provides voltage and current 
regulation for the generator system. Generator control 
systems are discussed later in this chapter. 

Armature

The armature assembly of a generator consists of two primary 
elements: the wire coils (called windings) wound around 
an iron core and the commutator assembly. The armature 
windings are evenly spaced around the armature and mounted 
on a steel shaft. The armature rotates inside the magnetic field 
produced by the field coils. The core of the armature acts as 
an iron conductor in the magnetic field and, for this reason, 
is laminated to prevent the circulation of eddy currents. A 
typical armature assembly is shown in Figure 9-47.

[그림 2-40] Increasing the number of coils reduces the ripple in the voltage

[그림 2-39] A two-piece slip ring, or commutator, allows brushes to transfer current that flows in a single direction (DC)
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Figure 9-42. A two-piece slip ring, or commutator, allows brushes to transfer current that flows in a single direction (DC).

Construction Features of DC Generators
The major parts, or assemblies, of a DC generator are a field 
frame, a rotating armature, and a brush assembly. The parts 
of a typical aircraft generator are shown in Figure 9-45.

Field Frame

The frame has two functions: to hold the windings needed to 
produce a magnetic field, and to act as a mechanical support 
for the other parts of the generator. The actual electromagnet 
conductor is wrapped around pieces of laminated metal called 
field poles. The poles are typically bolted to the inside of the 
frame and laminated to reduce eddy current losses and serve 

the same purpose as the iron core of an electromagnet; they 
concentrate the lines of force produced by the field coils. 
The field coils are made up of many turns of insulated wire 
and are usually wound on a form that fits over the iron core 
of the pole to which it is securely fastened. [Figure 9-46]
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2.2.2.2 ��직류발전기의 구성	  

(Construction Features of DC Generators)

직류발전기의 주 구성품 또는 어셈블리는 계

자 틀(field frame), 회전하는 전기자(rotating 

armature), 그리고 브러시어셈블리(brush 

assembly)이다. 그림 2-42에서는 일반적인 항공기

의 발전기 부품을 보여준다.

(1) 계자 틀(Field Frame)

그림 2-43과 같이, 틀은 두 가지 기능을 갖고 있

는데, 자기장을 일으키는 데 필요한 권선을 잡아주

는 것, 그리고 발전기의 다른 부품을 위한 기계적지

지물로 사용하는 것이다. 실제의 전자석 도선은 계자

극(field pole)이라고 부르는 적층판으로 만든 금속

의 조각 주위에 감겨진다. 극은 일반적으로 틀 안쪽

에 볼트로 죄어지고 와전류손실(eddy current loss)

을 줄이기 위해서 적층판으로 만들어지고 전자석의 

철심과 같은 용도이다. 철심은 계자코일(field coil)에 

의해 일으켜진 자력선을 집결시킨다. 계자코일은 절

연선을 많이 감아(회전) 만들고, 보통 단단히 고정되
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the voltage.

Figure 9-44. Typical DC generator commutator.
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Figure 9-45. Typical 24-volt aircraft generator.

A DC current is fed to the field coils to produce an 
electromagnetic field. This current is typically obtained 
from an external source that provides voltage and current 
regulation for the generator system. Generator control 
systems are discussed later in this chapter. 

Armature

The armature assembly of a generator consists of two primary 
elements: the wire coils (called windings) wound around 
an iron core and the commutator assembly. The armature 
windings are evenly spaced around the armature and mounted 
on a steel shaft. The armature rotates inside the magnetic field 
produced by the field coils. The core of the armature acts as 
an iron conductor in the magnetic field and, for this reason, 
is laminated to prevent the circulation of eddy currents. A 
typical armature assembly is shown in Figure 9-47.

[그림 2-41] Typical DC generator commutator

[그림 2-42] Typical 24-volt aircraft generator
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Figure 9-44. Typical DC generator commutator.
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Figure 9-45. Typical 24-volt aircraft generator.

A DC current is fed to the field coils to produce an 
electromagnetic field. This current is typically obtained 
from an external source that provides voltage and current 
regulation for the generator system. Generator control 
systems are discussed later in this chapter. 

Armature

The armature assembly of a generator consists of two primary 
elements: the wire coils (called windings) wound around 
an iron core and the commutator assembly. The armature 
windings are evenly spaced around the armature and mounted 
on a steel shaft. The armature rotates inside the magnetic field 
produced by the field coils. The core of the armature acts as 
an iron conductor in the magnetic field and, for this reason, 
is laminated to prevent the circulation of eddy currents. A 
typical armature assembly is shown in Figure 9-47.
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어 있는 극의 철심 위에 적합한 형태로 감긴다.

직류전류는 전자기장(electromagnetic field)을 

일으키기 위해 계자코일로 보내진다. 이 전류는 일

반적으로 발전기 시스템을 위한 전압과 전류제어를 

위해 외부전원으로부터 얻어진다. 발전기제어시스

템은 이 챕터 후반에 설명된다.

(2) 전기자(Armature)

발전기의 전기자어셈블리(armature assembly)

는 2개의 일차요소로 이루어지는데, 철심 주위에 

감긴 권선이라 부르는 전선코일과 정류자어셈블리

이다. 전기자권선은 전기자 주위에 균등하게 일정

한 간격을 두고 강축(steel shaft)에 설치된다. 전

기자는 계자코일에 의해 만들어진 자기장 내에서 

회전한다. 전기자의 자심은 자기장 내에서 철도체

(iron conductor)처럼 작용하며, 이 때문에 와전류

의 순환을 방지하도록 적층판으로 만들어진다. 그림 

2-44에서는 일반적인 정류자어셈블리를 보여준다.

(3) 정류자(Commutators)

그림 2-45에서는 일반적인 정류자의 단면도를 보

여준다. 정류자는 전기자의 끝단에 위치하고 얇은 

절연체로서 분할된 동편(copper segment)으로 이

루어진다. 절연체는 종종 광물성운모로 제작된다. 

브러시는 전기자코일(armature coil)과 외부회로 

사이에 전기접점을 형성하는 정류자의 표면에 얹혀

서 움직인다. 일반적으로 접속용 구리줄이라고 부르

는, 잘 구부러지는, 편조된 구리도체는 외부회로로 

각각의 브러시를 연결한다. 브러시는 정류자의 표

면에 있는 요철을 따라가기 위해 브러시홀더(brush 

holder)에서 아래위로 미끄러지도록 자유롭다. 브러

시와 정류자편(commutator segment) 사이에 전기

적 연결에 위한 브러시와 정류자 사이에 마찰과 함

께 계속되는 생산과 중단은 브러시를 닳아 없어지게 

하고 정기적인 점검과 교체를 필요로 한다. 이러한 

이유로, 일반적으로 브러시에 사용되는 재료는 고품

질의 탄소이다. 탄소는 정류자의 과도한 마모를 방

지하기에 충분히 부드러워야 하고 적당한 브러시 수

명을 제공하기에 충분히 단단한 것이어야 한다. 탄

소의 접촉저항은 상당히 크기 때문에, 브러시는 전

기자권선(armature winding)을 위한 전류경로를 
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Figure 9-46. Generator field frame.
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Figure 9-48. Commutator with portion removed to show construction.

Commutators

Figure 9-48 shows a cross-sectional view of a typical 
commutator. The commutator is located at the end of an 
armature and consists of copper segments divided by a thin 
insulator. The insulator is often made from the mineral mica. 
The brushes ride on the surface of the commutator forming the 
electrical contact between the armature coils and the external 
circuit. A flexible, braided copper conductor, commonly called 
a pigtail, connects each brush to the external circuit. The 
brushes are free to slide up and down in their holders in order 
to follow any irregularities in the surface of the commutator. 
The constant making and breaking of electrical connections 

between the brushes and the commutator segments, along with 
the friction between the commutator and the brush, causes 
brushes to wear out and need regular attention or replacement. 
For these reasons, the material commonly used for brushes is 
high-grade carbon. The carbon must be soft enough to prevent 
undue wear of the commutator and yet hard enough to provide 
reasonable brush life. Since the contact resistance of carbon is 
fairly high, the brush must be quite large to provide a current 
path for the armature windings.

The commutator surface is highly polished to reduce friction 
as much as possible. Oil or grease must never be used on a 

[그림 2-43] Generator field frame
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Figure 9-48. Commutator with portion removed to show construction.

Commutators

Figure 9-48 shows a cross-sectional view of a typical 
commutator. The commutator is located at the end of an 
armature and consists of copper segments divided by a thin 
insulator. The insulator is often made from the mineral mica. 
The brushes ride on the surface of the commutator forming the 
electrical contact between the armature coils and the external 
circuit. A flexible, braided copper conductor, commonly called 
a pigtail, connects each brush to the external circuit. The 
brushes are free to slide up and down in their holders in order 
to follow any irregularities in the surface of the commutator. 
The constant making and breaking of electrical connections 

between the brushes and the commutator segments, along with 
the friction between the commutator and the brush, causes 
brushes to wear out and need regular attention or replacement. 
For these reasons, the material commonly used for brushes is 
high-grade carbon. The carbon must be soft enough to prevent 
undue wear of the commutator and yet hard enough to provide 
reasonable brush life. Since the contact resistance of carbon is 
fairly high, the brush must be quite large to provide a current 
path for the armature windings.

The commutator surface is highly polished to reduce friction 
as much as possible. Oil or grease must never be used on a 

[그림 2-44] Typical DC generator commutator
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제공하도록 커야 한다.

정류자 표면은 가능한 한 마찰을 줄이기 위하여 고

도로 마멸시킨다. 오일 또는 그리스는 정류자에 절

대로 사용해서는 안 되고, 표면의 훼손 또는 손상을 

피하기 위해 정류자를 손질할 때 세심한 주의를 기

울여야 한다.

2.2.2.3 직류발전기 유형

직류발전기는 세 가지 유형이 있는데, 직권(series-

wound), 분권(parallel-wound or shunt-wound), 직·

분권(series-parallel wound) 또는 복권(compound-

wound)이 있다. 적합한 발전기는 외부회로에 연결된 

전기자와 계자회로(field circuit)에 따라 결정된다. 외

부회로는 발전기에서 동력을 받는 전기부하이다. 

일반적으로, 외부회로는 항공기 배터리 충전과 항

공기에서 사용되는 모든 전기장치에 전원을 공급

하기 위해 사용된다. 명칭에서 의미하듯이, 직렬로 

있는 권선은 병렬로 있는 권선과는 다른 특성을 갖

는다.

(1) 직권 직류발전기(Series Wound DC Generator)

그림 2-46과 같이, 직권발전기는 외부회로에 직

렬로 연결된 계자권선(field winding)을 갖고 있다. 

직권발전기는 외부회로로 계자코일을 통과한 전류

가 많으면 많을수록, 유도기전력이 더 증가하고 단

자전압 또는 출력전압이 더 커지기 때문에, 변화하

는 부하에서 매우 불량한 전압조절이 이루어진다. 

항공기 전기부하가 증대되었을 때, 전압도 증가하

고, 마찬가지로 부하가 감소되었을 때 전압도 감소

한다.

[그림 2-45] Commutator with portion removed to show construction
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Figure 9-46. Generator field frame.
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Figure 9-48. Commutator with portion removed to show construction.

Commutators

Figure 9-48 shows a cross-sectional view of a typical 
commutator. The commutator is located at the end of an 
armature and consists of copper segments divided by a thin 
insulator. The insulator is often made from the mineral mica. 
The brushes ride on the surface of the commutator forming the 
electrical contact between the armature coils and the external 
circuit. A flexible, braided copper conductor, commonly called 
a pigtail, connects each brush to the external circuit. The 
brushes are free to slide up and down in their holders in order 
to follow any irregularities in the surface of the commutator. 
The constant making and breaking of electrical connections 

between the brushes and the commutator segments, along with 
the friction between the commutator and the brush, causes 
brushes to wear out and need regular attention or replacement. 
For these reasons, the material commonly used for brushes is 
high-grade carbon. The carbon must be soft enough to prevent 
undue wear of the commutator and yet hard enough to provide 
reasonable brush life. Since the contact resistance of carbon is 
fairly high, the brush must be quite large to provide a current 
path for the armature windings.

The commutator surface is highly polished to reduce friction 
as much as possible. Oil or grease must never be used on a 
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직권발전기는 이런 불량한 전압조절과 전류제어가 

되기 때문에, 비행기의 발전기로 사용하지 않는다. 

비행기의 발전기는 분권형이거나 또는 복권형으로 

연결된 계자권선을 갖는다.

(2) ��분권 직류발전기	  

(Parallel(Shunt) Wound DC Generator)

그림 2-47과 같이, 외부회로와 병렬로 연결된 계

자권선을 갖는 발전기는 분권발전기라고 부른다. 

전기용어로 분권은 병렬을 의미한다. 그러므로 이 

형태의 발전기는 분권발전기(shunt generator)라

고 부르거나 병렬발전기(parallel generator)라고 

부른다.

분권발전기에서, 부하의 증가는 출력전압 감소의 

원인이 되고, 그리고 부하의 감소는 출력전압 증가

의 원인이 된다. 이 현상은 계자권선이 부하와 전기

자에 병렬로 연결되었기 때문에 일어나고, 그리고 

외부회로에 흐르는 모든 전류는 계자가 아니고 오직 

전기자권선을 거쳐나간다.

그림 2-47의 A와 같이, 분권발전기의 출력전압은 

계자권선에 직렬로 삽입된 가감저항기를 써서 제어

할 수 있다. 계자회로의 저항이 증대되었을 때, 계자

전류(field current)는 줄어드는데, 결과적으로 발생

하는 전압이 줄어든다. 계자저항이 감소되었을 때, 

계자전류는 증대하고 발전기출력은 증대한다. 실제

의 항공기에서, 계자가감저항기는 전압조절기와 같

은, 자동제어장치로 대체된다.

(3) ��복권 직류발전기	  

(Compound Wound DC Generator)

그림 2-48과 같이, 복권발전기는 부하에 직렬로 

하나 그리고 병렬로 다른 하나, 2개의 계자권선을 

갖고 있다. 이 배열은 이전에 설명한 직렬특성과 병
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commutator, and extreme care must be used when cleaning 
it to avoid marring or scratching the surface. 

Types of DC Generators
There are three types of DC generator: series wound, parallel 
(shunt) wound, and series-parallel (or compound wound). 
The appropriate generator is determined by the connections 
to the armature and field circuits with respect to the external 
circuit. The external circuit is the electrical load powered 
by the generator. In general, the external circuit is used 
for charging the aircraft battery and supplying power to 
all electrical equipment being used by the aircraft. As their 
names imply, windings in series have characteristics different 
from windings in parallel. 

Series Wound DC Generators

The series generator contains a field winding connected 
in series with the external circuit. [Figure 9-49] Series 
generators have very poor voltage regulation under changing 
load, since the greater the current is through the field coils 
to the external circuit, the greater the induced EMF’s and 
the greater the output voltage is. When the aircraft electrical 
load is increased, the voltage increases; when the load is 
decreased, the voltage decreases. 

Since the series wound generator has such poor voltage 
and current regulation, it is never employed as an airplane 
generator. Generators in airplanes have field windings, that 
are connected either in shunt or in compound formats.

Parallel (Shunt) Wound DC Generators

A generator having a field winding connected in parallel with 
the external circuit is called a shunt generator. [Figure 9-50] 
It should be noted that, in electrical terms, shunt means 

parallel. Therefore, this type of generator could be called 
either a shunt generator or a parallel generator.

In a shunt generator, any increase in load causes a decrease 
in the output voltage, and any decrease in load causes an 
increase output voltage. This occurs since the field winding 
is connected in parallel to the load and armature, and all the 
current flowing in the external circuit passes only through 
the armature winding (not the field). 

As shown in Figure 9-50A, the output voltage of a shunt 
generator can be controlled by means of a rheostat inserted 
in series with the field windings. As the resistance of the field 
circuit is increased, the field current is reduced; consequently, 
the generated voltage is also reduced. As the field resistance 
is decreased, the field current increases and the generator 
output increases. In the actual aircraft, the field rheostat 
would be replaced with an automatic control device, such 
as a voltage regulator. 

Compound Wound DC Generators

A compound wound generator employs two field windings one 
in series and another in parallel with the load. [Figure 9-51]
This arrangement takes advantage of both the series and 

[그림 2-46] Diagram of a series wound generator
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commutator, and extreme care must be used when cleaning 
it to avoid marring or scratching the surface. 

Types of DC Generators
There are three types of DC generator: series wound, parallel 
(shunt) wound, and series-parallel (or compound wound). 
The appropriate generator is determined by the connections 
to the armature and field circuits with respect to the external 
circuit. The external circuit is the electrical load powered 
by the generator. In general, the external circuit is used 
for charging the aircraft battery and supplying power to 
all electrical equipment being used by the aircraft. As their 
names imply, windings in series have characteristics different 
from windings in parallel. 

Series Wound DC Generators

The series generator contains a field winding connected 
in series with the external circuit. [Figure 9-49] Series 
generators have very poor voltage regulation under changing 
load, since the greater the current is through the field coils 
to the external circuit, the greater the induced EMF’s and 
the greater the output voltage is. When the aircraft electrical 
load is increased, the voltage increases; when the load is 
decreased, the voltage decreases. 

Since the series wound generator has such poor voltage 
and current regulation, it is never employed as an airplane 
generator. Generators in airplanes have field windings, that 
are connected either in shunt or in compound formats.

Parallel (Shunt) Wound DC Generators

A generator having a field winding connected in parallel with 
the external circuit is called a shunt generator. [Figure 9-50] 
It should be noted that, in electrical terms, shunt means 

parallel. Therefore, this type of generator could be called 
either a shunt generator or a parallel generator.

In a shunt generator, any increase in load causes a decrease 
in the output voltage, and any decrease in load causes an 
increase output voltage. This occurs since the field winding 
is connected in parallel to the load and armature, and all the 
current flowing in the external circuit passes only through 
the armature winding (not the field). 

As shown in Figure 9-50A, the output voltage of a shunt 
generator can be controlled by means of a rheostat inserted 
in series with the field windings. As the resistance of the field 
circuit is increased, the field current is reduced; consequently, 
the generated voltage is also reduced. As the field resistance 
is decreased, the field current increases and the generator 
output increases. In the actual aircraft, the field rheostat 
would be replaced with an automatic control device, such 
as a voltage regulator. 

Compound Wound DC Generators

A compound wound generator employs two field windings one 
in series and another in parallel with the load. [Figure 9-51]
This arrangement takes advantage of both the series and 

[그림 2-47] Shunt wound generator
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렬특성 모두의 장점을 취한다. 복권발전기의 출력은 

부하가 변화되어도 비교적 일정하다.

2.2.2.4 발전기 등급(Generator Ratings)

직류발전기는 일반적으로 발전기의 전압과 동력

출력(power output)에 대하여 등급이 평가된다. 

각각의 발전기는 대략 14[V] 또는 28[V]로 명시된 

전압에서 작동하도록 설계된다. 이것은 항공기 전

기시스템이 이들 두 가지 전압값 중 어느 하나로 

작동하도록 설계되었다는 것에 주목해야 한다. 항

공기의 전압은 항공기에 선택되는 배터리에 따라 

달라진다. 배터리는 완전충전 되었을 때 12[V] 또

는 24[V]이다. 선택되는 발전기는 배터리전압보

다 약간 더 높은 전압출력을 가져야 한다. 결국 항

공기 직류발전기는 14[V] 또는 28[V] 정격이 요구

된다.

발전기의 정격출력은 발전기가 안전하게 공급할 

수 있는 암페어의 최대값으로 주어진다. 발전기 정

격과 성능자료는 발전기에 부착된 명판에 새겨진다. 

발전기를 교체할 때, 적정한 정격의 발전기를 선택

하는 것은 중요하다.

발전기의 회전은 작동 측에서 보았을 때, 시계방

향 또는 반시계방향 중 하나이고, 회전의 방향은 명

판(data plate)에 새겨지게 된다. 정확히 회전하는 

발전기가 사용되는 것은 중요한데, 그렇지 않으면 

출력전압의 극성은 반대로 된다. 항공기 엔진의 속

도는 공회전수(idle rpm)에서 이륙회전수(take-off 

rpm)까지 변화하는데, 비행의 대부분은 정속순항속

도(constant cruising speed)이다. 발전기 구동장치

는 보통 엔진크랭크샤프트속도(engine crankshaft 

speed)의 1⅛〜1½배 사이에서 발전기를 돌리도록 

맞물린다. 대부분 항공기 발전기는 발전기의 정상

전압을 생성하기 시작하는 속도를 갖는다. 이를 “개

시(coming-in)” 속도라고 하며, 그것은 보통 약 

1,500[rpm]이다.

2.2.2.5 ��직류발전기 정비	  

(DC Generator Maintenance)

직류발전기시스템의 점검 및 유지보수에 대한 다

음 정보는 많은 다른 항공기 발전기시스템 때문에 

사실상 일반적인 것이다. 아래 절차는 단지 이해를 

돕기 위한 것이며, 항상 주어진 발전기시스템에 적

용할 수 있는 제작사사용법설명서에 따른다. 일반적

으로, 항공기에 장착된 발전기의 검사는 다음 항목

을 포함해야 한다.
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Figure 9-52. Wear areas of commutator and brushes.

parallel characteristics described earlier. The output of a 
compound wound generator is relatively constant, even with 
changes in the load.

Generator Ratings
A DC generator is typically rated for its voltage and power 
output. Each generator is designed to operate at a specified 
voltage, approximately 14 or 28 volts. It should be noted that 
aircraft electrical systems are designed to operate at one of 
these two voltage values. The aircraft’s voltage depends on 
which battery is selected for that aircraft. Batteries are either 
12 or 24 volts when fully charged. The generator selected 
must have a voltage output slightly higher than the battery 
voltage. Hence, the 14-or 28-volt rating is required for aircraft 
DC generators.

The power output of any generator is given as the maximum 
number of amperes the generator can safely supply. Generator 
rating and performance data are stamped on the nameplate 
attached to the generator. When replacing a generator, it is 
important to choose one of the proper ratings. 

The rotation of generators is termed either clockwise or 
counterclockwise, as viewed from the driven end. The 
direction of rotation may also be stamped on the data plate. It 
is important that a generator with the correct rotation be used; 

otherwise, the polarity of the output voltage is reversed. The 
speed of an aircraft engine varies from idle rpm to takeoff 
rpm; however, during the major portion of a flight, it is at a 
constant cruising speed. The generator drive is usually geared 
to turn the generator between 11⁄8 and 11⁄2 times the engine 
crankshaft speed. Most aircraft generators have a speed at 
which they begin to produce their normal voltage. Called the 
“coming in” speed, it is usually about 1,500 rpm. 

DC Generator Maintenance
The following information about the inspection and 
maintenance of DC generator systems is general in nature 
because of the large number of differing aircraft generator 
systems. These procedures are for familiarization only. 
Always follow the applicable manufacturer’s instructions 
for a given generator system. In general, the inspection of 
the generator installed in the aircraft should include the 
following items: 

1. Security of generator mounting.

2. Condition of electrical connections.

3. Dirt and oil in the generator. If oil is present, check 
engine oil seals. Blow out any dirt with compressed air.

4. Condition of generator brushes.

5. Generator operation.

6. Voltage regulator operation.

Sparking of brushes quickly reduces the effective brush area 
in contact with the commutator bars. The degree of such 
sparking should be determined. Excessive wear warrants 
a detailed inspection and possible replacement of various 
components. [Figure 9-52]

Manufacturers usually recommend the following procedures 
to seat brushes that do not make good contact with slip 
rings or commutators. Lift the brush sufficiently to permit 

[그림 2-48] Compound wound generator
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(1) 발전기 설치의 안전성

(2) 배선의 상태

(3) ��발전기에 있는 먼지와 오일. 만약 오일이 있다

면 엔진 오일실(oil seal)을 점검한다. 압축공

기로 먼지를 불어낸다.

(4) 발전기 브러시의 상태

(5) 발전기 작동

(6) 전압조절기 작동

그림 2-49와 같이, 브러시의 불꽃은 정류자편

(commutator bar)과 접촉하는 유효브러시 면적을 

빠르게 줄인다. 이러한 불꽃의 정도는 반드시 결정

되어야 한다. 과도한 마모는 세부검사와 여러 구성

요소 교체의 근거가 된다.

그림 2-50과 같이, 제조사는 보통 슬립링 또는 정

류자에 양호한 접촉을 만들지 않는 브러시의 안착을 

위해 다음과 같은 절차를 권고한다.

탄소브러시의 거친 면으로, 브러시의 아래에 극세 

000Grit, 또는 더 미세한, 샌드페이퍼(sandpaper)

의 길고 가느다란 조각의 삽입을 위해 브러시를 충

분히 들어 올린다.

브러시의 가장자리가 둥글게 되는 것을 피하기 위

해 슬립링 또는 정류자 표면에 가깝게 샌드페이퍼의 

끝단을 유지하면서, 전기자 회전 방향으로 사포를 

잡아당긴다. 출발점으로 다시 샌드페이퍼를 끌어당

길 때, 브러시가 샌드페이퍼에 올라타지 않도록 브

러시를 위로 올린다. 오직 회전 방향으로만 브러시

를 사포로 닦는다. 브러시 사포 결과로 발생하는 탄

소가루는 사포 작업 후에 발전기의 모든 주요 부분

에서 철저히 세척되어야 한다.

발전기를 짧게 가동한 후, 사포 부스러기가 브러

시에 끼워지지 않았는지 확인하기 위해 검사해야 한

다. 금강사 천 또는 유사한 연마제는 이들이 브러시

와 정류자편 사이에서 전호의 원인이 되는 도전재료
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Figure 9-51. Compound wound generator.

Figure 9-52. Wear areas of commutator and brushes.

parallel characteristics described earlier. The output of a 
compound wound generator is relatively constant, even with 
changes in the load.

Generator Ratings
A DC generator is typically rated for its voltage and power 
output. Each generator is designed to operate at a specified 
voltage, approximately 14 or 28 volts. It should be noted that 
aircraft electrical systems are designed to operate at one of 
these two voltage values. The aircraft’s voltage depends on 
which battery is selected for that aircraft. Batteries are either 
12 or 24 volts when fully charged. The generator selected 
must have a voltage output slightly higher than the battery 
voltage. Hence, the 14-or 28-volt rating is required for aircraft 
DC generators.

The power output of any generator is given as the maximum 
number of amperes the generator can safely supply. Generator 
rating and performance data are stamped on the nameplate 
attached to the generator. When replacing a generator, it is 
important to choose one of the proper ratings. 

The rotation of generators is termed either clockwise or 
counterclockwise, as viewed from the driven end. The 
direction of rotation may also be stamped on the data plate. It 
is important that a generator with the correct rotation be used; 

otherwise, the polarity of the output voltage is reversed. The 
speed of an aircraft engine varies from idle rpm to takeoff 
rpm; however, during the major portion of a flight, it is at a 
constant cruising speed. The generator drive is usually geared 
to turn the generator between 11⁄8 and 11⁄2 times the engine 
crankshaft speed. Most aircraft generators have a speed at 
which they begin to produce their normal voltage. Called the 
“coming in” speed, it is usually about 1,500 rpm. 

DC Generator Maintenance
The following information about the inspection and 
maintenance of DC generator systems is general in nature 
because of the large number of differing aircraft generator 
systems. These procedures are for familiarization only. 
Always follow the applicable manufacturer’s instructions 
for a given generator system. In general, the inspection of 
the generator installed in the aircraft should include the 
following items: 

1. Security of generator mounting.

2. Condition of electrical connections.

3. Dirt and oil in the generator. If oil is present, check 
engine oil seals. Blow out any dirt with compressed air.

4. Condition of generator brushes.

5. Generator operation.

6. Voltage regulator operation.

Sparking of brushes quickly reduces the effective brush area 
in contact with the commutator bars. The degree of such 
sparking should be determined. Excessive wear warrants 
a detailed inspection and possible replacement of various 
components. [Figure 9-52]

Manufacturers usually recommend the following procedures 
to seat brushes that do not make good contact with slip 
rings or commutators. Lift the brush sufficiently to permit 

[그림 2-49] Wear areas of commutator and brushes
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Figure 9-54. Regulation of generator voltage by field rheostat.

the insertion of a strip of extra-fine 000 (triple aught) grit, 
or finer, sandpaper under the brush, rough side towards the 
carbon brush. [Figure 9-53]

Pull the sandpaper in the direction of armature rotation, being 
careful to keep the ends of the sandpaper as close to the slip 
ring or commutator surface as possible in order to avoid 
rounding the edges of the brush. When pulling the sandpaper 
back to the starting point, raise the brush so it does not ride 
on the sandpaper. Sand the brush only in the direction of 
rotation. Carbon dust resulting from brush sanding should 
be thoroughly cleaned from all parts of the generators after 
a sanding operation.

After the generator has run for a short period, brushes should 
be inspected to make sure that pieces of sand have not become 
embedded in the brush. Under no circumstances should 
emery cloth or similar abrasives be used for seating brushes 
(or smoothing commutators), since they contain conductive 
materials that cause arcing between brushes and commutator 
bars. It is important that the brush spring pressure be correct. 
Excessive pressure causes rapid wear of brushes. Too little 
pressure, however, allows bouncing of the brushes, resulting 
in burned and pitted surfaces. The pressure recommended by 
the manufacturer should be checked by the use of a spring 
scale graduated in ounces. Brush spring tension on some 
generators can be adjusted. A spring scale is used to measure 
the pressure that a brush exerts on the commutator. 

Flexible low-resistance pigtails are provided on most heavy 
current carrying brushes, and their connections should be 
securely made and checked at frequent intervals. The pigtails 
should never be permitted to alter or restrict the free motion of 
the brush. The purpose of the pigtail is to conduct the current 
from the armature, through the brushes, to the external circuit 
of the generator. 

Generator Controls
Theory of Generator Control
All aircraft are designed to operate within a specific voltage 
range (for example 13.5–14.5 volts). And since aircraft 
operate at a variety of engine speeds (remember, the engine 
drives the generator) and with a variety of electrical demands, 
all generators must be regulated by some control system. The 
generator control system is designed to keep the generator 
output within limits for all flight variables. Generator 
control systems are often referred to as voltage regulators 
or generator control units (GCU). 

Aircraft generator output can easily be adjusted through 
control of the generator’s magnetic field strength. Remember, 
the strength of the magnetic field has a direct effect on 
generator output. More field current means more generator 
output and vice versa. Figure 9-54 shows a simple generator 
control used to adjust field current. When field current is 
controlled, generator output is controlled. Keep in mind, this 
system is manually adjusted and would not be suitable for 
aircraft. Aircraft systems must be automatic and are therefore 
a bit more complex.

There are two basic types of generator controls: 
electro-mechanical and solid-state (transistorized). The 
electromechanical type controls are found on older aircraft 
and tend to require regular inspection and maintenance. 
Solid-state systems are more modern and typically 
considered to have better reliability and more accurate 
generator output control. 

[그림 2-50] Seating brushes with sandpaper
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을 함유하기 때문에, 어떤 경우에도 브러시를 안착

이나 정류자를 매끄럽게 하기 위해 사용하지 않는

다. 브러시의 스프링압력을 수정하는 것은 중요하

다. 초과압력은 브러시의 신속한 마모의 원인이 된

다. 그러나 너무 작은 압력은 브러시가 튀게 하여 불

에 탄 표면과 움푹 들어간 표면이 발생하게 한다. 제

조사에 의해 권고된 압력은 온스(ounce)로 눈금을 

표시한 용수철저울의 사용하여 점검해야 한다. 일부 

발전기에 브러시 스프링장력은 조절할 수 있다. 용

수철저울은 브러시가 정류자에 가하는 압력을 측정

하기 위해 사용한다.

유연한 저저항 접속용구리줄은 큰 전류를 운반하

는 통전브러시(current carrying brush)에 연결되

고, 확실히 접속되어야 하며 자주 점검되어야 한다. 

접속용구리줄은 개조되거나 브러시의 자유운동을 

제한하지 말아야 한다. 접속용구리줄의 목적은 전기

자에서, 브러시를 통해, 발전기의 외부회로로 전류

를 전도하는 것이다.

2.2.3 발전기 제어

2.2.3.1 발전기 제어 이론

모든 항공기는 특정한 전압범위 내(예를 들어 13.5

〜14.4[V])에서 운용되도록 설계되었다. 그리고 항

공기는 엔진이 발전기를 가동시키는, 변화하는 엔진

회전속도(엔진이 발전기를 구동한다), 그리고 변화

하는 전력수요에서 운용되기 때문에, 모든 발전기

는 제어시스템에 의해 조절되어야 한다. 발전기제어

시스템(generator control system)은 변화하는 모

든 비행에 대해 한도 이내로 발전기출력을 유지하도

록 설계되었다. 발전기제어시스템은 종종 전압조절

기(voltage regulator) 또는 발전기제어장치(GCU, 

generator control unit)라고 부른다.

항공기 발전기출력은 발전기의 자기장 강도의 제

어를 통해 쉽게 조정될 수 있다. 자기장의 강도는 발

전기출력에 직접 영향을 준다는 것을 기억하라. 계

자전류(field current)가 강하면 강할수록 발전기출

력은 더 커지고, 계자전류가 약하면 약할수록 발전

기출력은 더 작아진다. 그림 2-51에서는 계자전류

를 조정하기 위해 사용된 간단한 발전기제어를 보여

준다. 계자전류가 제어되었을 때, 발전기출력은 제

어된다. 이 시스템은 수동으로 조정되어 항공기에 

적합하지 않다. 항공기 시스템은 자동으로 되어야 

하고 그러므로 조금 더 복잡하다.

발전기제어는 두 가지 기본적인 유형이 있는데, 

전기·기계식(electro-mechanical)과 솔리드-스

테이트(solid-state), 즉 트랜지스터식이다. 전기·

기계식제어는 구형 항공기에서 찾아볼 수 있고 정기

검사와 유지보수를 필요로 하는 경향이 있다. 솔리

드-스테이트 시스템은 더 현대적인 것이고 일반적

으로 더욱 좋은 신뢰도와 더욱 정밀한 발전기출력제

어를 갖는 것으로 간주된다.
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Figure 9-54. Regulation of generator voltage by field rheostat.

the insertion of a strip of extra-fine 000 (triple aught) grit, 
or finer, sandpaper under the brush, rough side towards the 
carbon brush. [Figure 9-53]

Pull the sandpaper in the direction of armature rotation, being 
careful to keep the ends of the sandpaper as close to the slip 
ring or commutator surface as possible in order to avoid 
rounding the edges of the brush. When pulling the sandpaper 
back to the starting point, raise the brush so it does not ride 
on the sandpaper. Sand the brush only in the direction of 
rotation. Carbon dust resulting from brush sanding should 
be thoroughly cleaned from all parts of the generators after 
a sanding operation.

After the generator has run for a short period, brushes should 
be inspected to make sure that pieces of sand have not become 
embedded in the brush. Under no circumstances should 
emery cloth or similar abrasives be used for seating brushes 
(or smoothing commutators), since they contain conductive 
materials that cause arcing between brushes and commutator 
bars. It is important that the brush spring pressure be correct. 
Excessive pressure causes rapid wear of brushes. Too little 
pressure, however, allows bouncing of the brushes, resulting 
in burned and pitted surfaces. The pressure recommended by 
the manufacturer should be checked by the use of a spring 
scale graduated in ounces. Brush spring tension on some 
generators can be adjusted. A spring scale is used to measure 
the pressure that a brush exerts on the commutator. 

Flexible low-resistance pigtails are provided on most heavy 
current carrying brushes, and their connections should be 
securely made and checked at frequent intervals. The pigtails 
should never be permitted to alter or restrict the free motion of 
the brush. The purpose of the pigtail is to conduct the current 
from the armature, through the brushes, to the external circuit 
of the generator. 

Generator Controls
Theory of Generator Control
All aircraft are designed to operate within a specific voltage 
range (for example 13.5–14.5 volts). And since aircraft 
operate at a variety of engine speeds (remember, the engine 
drives the generator) and with a variety of electrical demands, 
all generators must be regulated by some control system. The 
generator control system is designed to keep the generator 
output within limits for all flight variables. Generator 
control systems are often referred to as voltage regulators 
or generator control units (GCU). 

Aircraft generator output can easily be adjusted through 
control of the generator’s magnetic field strength. Remember, 
the strength of the magnetic field has a direct effect on 
generator output. More field current means more generator 
output and vice versa. Figure 9-54 shows a simple generator 
control used to adjust field current. When field current is 
controlled, generator output is controlled. Keep in mind, this 
system is manually adjusted and would not be suitable for 
aircraft. Aircraft systems must be automatic and are therefore 
a bit more complex.

There are two basic types of generator controls: 
electro-mechanical and solid-state (transistorized). The 
electromechanical type controls are found on older aircraft 
and tend to require regular inspection and maintenance. 
Solid-state systems are more modern and typically 
considered to have better reliability and more accurate 
generator output control. 

[그림 2-51] Regulation of generator voltage by field rheostat
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2.2.3.2 발전기제어시스템의 기능

대부분 발전기제어시스템은 직류발전시스템(DC 

generation system)의 조절, 감지, 그리고 보호에 

관계된 다수의 기능을 수행한다. 일반적으로 경량항

공기는 대형다발항공기보다 덜 복잡한 발전기제어

시스템을 필요로 한다. 다음에 기록된 기능 중 일부

는 경량항공기에서 찾아볼 수 없다.

(1) 전압조절(Voltage Regulation)

가장 기본적인 발전기제어장치(GCU) 기능은 전

압조절이다. 어떤 종류의 조절은 알고 있는 기준에 

발전기출력의 표본추출과 비교하기 위한 조절장치

(regulation unit)를 필요로 한다. 만약 발전기의 출

력전압이 정해진 한도를 벗어나면, 조절장치는 발전

기계자전류를 조정해야 한다. 계자전류를 조정하면 

발전기출력이 제어된다.

(2) 과전압보호(Overvoltage Regulation)

과전압보호시스템은 기준전압(reference voltage)

에 표본추출전압(sampled voltage)을 비교한다. 과

전압보호회로(overvoltage protection circuit)는 

계자여자전류(field excitation current)를 제어하

는 릴레이를 개방하기 위해 사용된다. 이것은 일반

적으로 더 복잡한 발전기제어시스템에서 찾아볼 수 

있다.

(3) 발전기 병렬운전(Parallel Generator Operation)

다발항공기에서, 병렬특성은 모든 발전기를 한도 

이내로 작동하기 위해 사용된다. 일반적으로, 병렬

시스템(paralleling systems)은 2개 이상의 발전기 

사이에 전압을 비교하고 전압조절회로에 의해 조정

한다.

(4) 과여자방지(Over-excitation Protection)

병렬운전방식에서 하나의 발전기가 고장 났을 때, 

발전기 중 하나는 과여자되고, 전체 부하가 아니라

면, 부하의 점유율 이상을 처리하려는 경향이 있다. 

기본적으로 이런 상황은 발전기로 하여금 더 많은 

전류를 생산하게 한다. 만일 이런 상황이 감지되었

다면, 과여자된 발전기는 한도 이내로 되돌려야 하

거나, 그렇지 않으면 손상이 일어나야 한다. 과여자

회로(over-excitation circuit)는 종종 발전기를 제

어하는 과전압회로(overvoltage circuit)와 함께 작

동한다.

(5) 차동전압(Differential Voltage)

제어시스템 중 이 기능은 모든 발전기전압값

(generator voltage value)이 부하버스(load bus)

에 연결되기 전에 허용한계 이내에 있는지를 보

장하도록 설계된다. 만약 출력이 명시된 허용한

계 이내에 있지 않다면, 발전기접촉기(generator 

contactor)가 부하버스로 발전기를 연결하는 것을 

허용하지 않는다.

(6) 역전류감지(Reverse Current Sensing)

만약 발전기가 요구된 전압준위를 유지할 수 없다

면, 결국 전압을 공급하는 대신에 전류를 사용하기 

시작한다. 예를 들어, 이 상황은 발전기가 고장 났을 

경우에 발생한다. 발전기가 고장 났을 때, 작동되고 

있는 다른 발전기 또는 배터리의 부하가 된다. 결함

이 있는 발전기는 버스로부터 차단되어야 한다. 역

전류감지기능(reverse current sensing function)
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은 역전류에 대해 시스템을 감시한다. 역전류는 전

류가 발전기로부터 나오는 것이 아니고 발전기로 흐

르는 것을 나타낸다. 만일 이 현상이 일어난다면, 시

스템은 발전기릴레이(generator relay)를 개방시키

고 버스로부터 발전기를 분리한다.

2.2.3.3 ��고출력발전기를 위한 발전기 제어	

(Generator Control for High-output 

Generator)

가장 현대의 고출력발전기는 터빈동력식(turbine 

powered corporate-type) 항공기에서 찾을 수 있

다. 소형 상용제트기와 터보프롭항공기는 하나의 장

치로 결합된 발전기와 시동기를 쓴다. 이 장치는 스

타터-제네레이터(starter-generator)라고 부른다. 

스타터-제네레이터는 하나의 틀 안에 2개의 장치를 

결합시켜 공간과 무게 절약의 이점을 갖는다. 스타

터-제네레이터는 엔진시동과 전력의 발전, 두 가지 

업무를 수행하기 때문에, 이 장치에 대한 제어시스

템은 비교적 복잡하다.

그림 2-52와 같이, 스타터-제네레이터의 간단한 

설명은 장치가 2개조의 계자권선이 포함되어 있음

을 보여준다. 하나의 계자는 엔진을 시동하는 데 사

용되고 다른 하나는 전력의 발전을 위해 사용된다.

시동기능(start function)을 하는 동안, 발전기제

어장치(GCU)는 직권계자에 전압을 가하고 전기자

는 스타터-제네레이터가 전동기처럼 작동하게 한

다. 발전모드(generating mode) 동안, 발전기제어

장치(GCU)는 직권계자를 분리시키고 분권계자를 

자화하여, 전기자에 의해 생산된 전류를 제어한다. 

이때에 스타터-제네레이터는 일반적인 발전기와 같

이 작용한다. 물론 발전기제어장치(GCU)는 전압

을 제어하고 시스템을 보호하기 위해 이전에 설명하

였던 모든 기능을 수행한다. 이들 기능은 전압조절

(voltage regulation), 역전류감지(reverse current 

sensing), 차동전압(differential voltage), 과여

자보호(over-excitation protection), 과전압보호
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Figure 9-55. Starter-generator.

Functions of Generator Control Systems
Most generator control systems perform a number of 
functions related to the regulation, sensing, and protection 
of the DC generation system. Light aircraft typically 
require a less complex generator control system than larger 
multiengine aircraft. Some of the functions listed below are 
not found on light aircraft. 

Voltage Regulation

The most basic of the GCU functions is that of voltage 
regulation. Regulation of any kind requires the regulation 
unit to take a sample of a generator output and compare 
that sample to a known reference. If the generator’s output 
voltage falls outside of the set limits, then the regulation unit 
must provide an adjustment to the generator field current. 
Adjusting field current controls generator output. 

Overvoltage Protection

The overvoltage protection system compares the sampled 
voltage to a reference voltage. The overvoltage protection 
circuit is used to open the relay that controls the field 
excitation current. It is typically found on more complex 
generator control systems.

Parallel Generator Operations

On multiengine aircraft, a paralleling feature must be 
employed to ensure all generators operate within limits. In 
general, paralleling systems compare the voltages between 
two or more generators and adjust the voltage regulation 
circuit accordingly. 

Overexcitation Protection

When one generator in a paralleled system fails, one of the 
generators can become overexcited and tends to carry more 
than its share of the load, if not all of the loads. Basically, 
this condition causes the generator to produce too much 
current. If this condition is sensed, the overexcited generator 
must be brought back within limits, or damage occurs. The 
overexcitation circuit often works in conjunction with the 
overvoltage circuit to control the generator. 

Differential Voltage

This function of a control system is designed to ensure all 
generator voltage values are within a close tolerance before 
being connected to the load bus. If the output is not within 
the specified tolerance, then the generator contactor is not 
allowed to connect the generator to the load bus. 

Reverse Current Sensing

If the generator cannot maintain the required voltage level, 
it eventually begins to draw current instead of providing it. 
This situation occurs, for example, if a generator fails. When 

a generator fails, it becomes a load to the other operating 
generators or the battery. The defective generator must be 
removed from the bus. The reverse current sensing function 
monitors the system for a reverse current. Reverse current 
indicates that current is flowing to the generator not from the 
generator. If this occurs, the system opens the generator relay 
and disconnects the generator from the bus. 

Generator Controls for High Output Generators
Most modern high output generators are found on turbine 
powered corporate-type aircraft. These small business 
jets and turboprop aircraft employ a generator and starter 
combined into one unit. This unit is referred to as a starter-
generator. A starter-generator has the advantage of combining 
two units into one housing, saving space and weight. Since 
the starter-generator performs two tasks, engine starting and 
generation of electrical power, the control system for this unit 
is relatively complex. 

A simple explanation of a starter-generator shows that the 
unit contains two sets of field windings. One field is used to 
start the engine and one used for the generation of electrical 
power. [Figure 9-55]

During the start function, the GCU must energize the series 
field and the armature causes the unit to act like a motor. 
During the generating mode, the GCU must disconnect 
the series field, energize the parallel field, and control the 
current produced by the armature. At this time, the starter-
generator acts like a typical generator. Of course, the GCU 
must perform all the functions described earlier to control 
voltage and protect the system. These functions include 
voltage regulation, reverse current sensing, differential 
voltage, overexcitation protection, overvoltage protection, 
and parallel generator operations. A typical GCU is shown 
in Figure 9-56.

[그림 2-52] Starter-generator
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Figure 9-56. Generator control unit (GCU).
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Figure 9-57. Voltage regulator for low-output generator.
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Figure 9-58. Carbon pile regulator.

In general, modern GCUs for high-output generators employ 
solid-state electronic circuits to sense the operations of the 
generator or starter-generator. The circuitry then controls a 
series of relays and/or solenoids to connect and disconnect the 
unit to various distribution busses. One unit found in almost 
all voltage regulation circuitry is the zener diode. The zener 
diode is a voltage sensitive device that is used to monitor 
system voltage. The zener diode, connected in conjunction 
to the GCU circuitry, then controls the field current, which 
in turn controls the generator output. 

Generator Controls for Low-Output Generators
A typical generator control circuit for low-output generators 
modifies current flow to the generator field to control 
generator output power. As flight variables and electrical 
loads change, the GCU must monitor the electrical system and 
make the appropriate adjustments to ensure proper system 
voltage and current. The typical generator control is referred 
to as a voltage regulator or a GCU. 

Since most low-output generators are found on older aircraft, 
the control systems for these systems are electromechanical 
devices. (Solid-state units are found on more modern aircraft 
that employ DC alternators and not DC generators.) The 
two most common types of voltage regulator are the carbon 
pile regulator and the three-unit regulator. Each of these 

units controls field current using a type of variable resistor. 
Controlling field current then controls generator output. A 
simplified generator control circuit is shown in Figure 9-57. 

Carbon Pile Regulators

The carbon pile regulator controls DC generator output by 
sending the field current through a stack of carbon disks 
(the carbon pile). The carbon disks are in series with the 
generator field. If the resistance of the disks increases, 
the field current decreases and the generator output goes 
down. If the resistance of the disks decreases, the field 
current increases and generator output goes up. As seen 
in Figure 9-58, a voltage coil is installed in parallel with 
the generator output leads. The voltage coil acts like an 
electromagnet that increases or decrease strength as generator 
output voltage changes. The magnetism of the voltage coil 
controls the pressure on the carbon stack. The pressure on 
the carbon stack controls the resistance of the carbon; the 
resistance of the carbon controls field current and the field 
current controls generator output. 

Carbon pile regulators require regular maintenance to ensure 
accurate voltage regulation; therefore, most have been 
replaced on aircraft with more modern systems. 

[그림 2-53] Generator control unit (GCU)
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(overvoltage protection), 그리고 병렬발전기운전

(parallel generator operation)을 포함한다. 그림 

2-53에서는 일반적인 발전기제어장치(GCU)를 보

여준다.

일반적으로, 고출력발전기를 위한 현대의 발전기

제어장치(GCU)는 발전기 또는 스타터-제네레이터

의 운전을 감지하기 위해 솔리드-스테이트 전자 회

로를 쓴다. 회로소자는 여러 배전버스(distribution 

bus)에 장치를 연결하고 분리하도록 일련의 릴레

이나 솔레노이드를 제어한다. 거의 모든 전압조절

회로에서 찾아볼 수 있는 한 가지 구성부분은 제너

다이오드이다. 제너다이오드는 시스템전압을 감시

하는 데 사용되는 전압감지장치(voltage sensitive 

device)이다. 발전기제어장치회로(generator 

control unit circuitry)와 함께, 제너다이오드는 발

전기출력을 제어하는, 계자전류를 제어한다.

2.2.3.4 ��저출력발전기의 발전기 제어(Generator 

Control for Low-output Generator)

저출력발전기에 대한 대표적인 발전기제어회로는 

발전기출력전력(generator output power)을 제어

하기 위해 발전기계자에 전류흐름을 변경한다. 비행

의 변수와 전기부하의 변화에 따라, 발전기제어장치

(GCU)는 전기시스템을 감시해야 하고 적절한 시스

템전압과 시스템전류를 보장하기 위해 적절한 조정

을 수행해야 한다. 전형적인 발전기제어장치(GCU)

는 전압조절기 또는 발전기제어장치라고 부른다.

대부분 저출력발전기는 구형 항공기에서 발견되

며, 이들 시스템에 대한 제어시스템은 전기·기계장

치이다. 솔리드-스테이트 장치는 직류발전기가 아

니고 직류교류기(DC alternators)를 사용하는 현대

의 항공기에서 발견된다. 두 가지의 가장 일반적인 

유형의 전압조절기는 카본파일조절기(carbon pile 

regulator)와 3단조절기(three-unit regulator)이

다. 이 장비들 각각은 가변저항기의 형태를 사용하

는 계자전류를 제어하고, 계자전류 제어는 발전기출

력을 제어한다. 그림 2-54에서는 간단한 발전기제

어회로를 보여준다.

(1) 카본파일조절기(Carbon Pile Regulators)

카본파일조절기는 겹쳐 쌓아진 카본디스크(carbon 

disk), 즉 카본파일(Carbon Pile)을 통과하여 계자전

류를 보내 직류발전기출력(DC generator output)

을 제어한다. 카본디스크는 발전기계자(generator 

field)와 직렬로 있다. 만약 카본디스크의 저항이 증

대한다면, 계자전류는 감소하고 발전기출력도 떨어

진다. 이와 반대로 카본디스크의 저항이 감소한다면, 

계자전류는 증대하고 발전기출력도 올라간다. 그림 

2-55에서 보여준 것처럼, 전압코일(voltage coil)은 

발전기 출력도체(output lead)와 병렬로 장착되어 있

다. 전압코일은 발전기 출력전압이 변화할 때 강도를 

증대시키거나 감소시키는 전자석처럼 작동한다. 전

압코일의 자기력은 탄소스택(carbon stack)에 압력
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Figure 9-56. Generator control unit (GCU).
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Figure 9-57. Voltage regulator for low-output generator.
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Figure 9-58. Carbon pile regulator.

In general, modern GCUs for high-output generators employ 
solid-state electronic circuits to sense the operations of the 
generator or starter-generator. The circuitry then controls a 
series of relays and/or solenoids to connect and disconnect the 
unit to various distribution busses. One unit found in almost 
all voltage regulation circuitry is the zener diode. The zener 
diode is a voltage sensitive device that is used to monitor 
system voltage. The zener diode, connected in conjunction 
to the GCU circuitry, then controls the field current, which 
in turn controls the generator output. 

Generator Controls for Low-Output Generators
A typical generator control circuit for low-output generators 
modifies current flow to the generator field to control 
generator output power. As flight variables and electrical 
loads change, the GCU must monitor the electrical system and 
make the appropriate adjustments to ensure proper system 
voltage and current. The typical generator control is referred 
to as a voltage regulator or a GCU. 

Since most low-output generators are found on older aircraft, 
the control systems for these systems are electromechanical 
devices. (Solid-state units are found on more modern aircraft 
that employ DC alternators and not DC generators.) The 
two most common types of voltage regulator are the carbon 
pile regulator and the three-unit regulator. Each of these 

units controls field current using a type of variable resistor. 
Controlling field current then controls generator output. A 
simplified generator control circuit is shown in Figure 9-57. 

Carbon Pile Regulators

The carbon pile regulator controls DC generator output by 
sending the field current through a stack of carbon disks 
(the carbon pile). The carbon disks are in series with the 
generator field. If the resistance of the disks increases, 
the field current decreases and the generator output goes 
down. If the resistance of the disks decreases, the field 
current increases and generator output goes up. As seen 
in Figure 9-58, a voltage coil is installed in parallel with 
the generator output leads. The voltage coil acts like an 
electromagnet that increases or decrease strength as generator 
output voltage changes. The magnetism of the voltage coil 
controls the pressure on the carbon stack. The pressure on 
the carbon stack controls the resistance of the carbon; the 
resistance of the carbon controls field current and the field 
current controls generator output. 

Carbon pile regulators require regular maintenance to ensure 
accurate voltage regulation; therefore, most have been 
replaced on aircraft with more modern systems. 

[그림 2-54] Voltage regulator for low-output generator
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을 제어한다. 탄소스택의 압력은 탄소의 저항을 제어

하는데, 탄소의 저항은 계자전류를 제어하고 계자전

류는 발전기출력을 제어한다.

카본파일조절기는 정확한 전압조절을 보장하기 위

해 정기적인 유지보수를 필요로 하는데, 이런 이유

로 대부분 항공기에서 더 현대적 시스템으로 교체되

었다.

(2) 3단조절기(Three-unit Regulators)

직류발전기시스템(DC generator system)과 함

께 사용된 3단조절기는 3개의 별개 구성부분으로 

제작되었다. 이들 구성부분 각각은 전기시스템운용

(electrical system operation)을 수정하기 위해 특

정 기능을 수행한다. 전형적인 3단조절기는 단일틀

(single housing)에 장착된 3개의 릴레이로 구성되

어 있다. 3개의 릴레이 각각은 발전기출력을 감시하

고 시스템의 필요에 따라 릴레이접점(relay contact 

point)을 개방하거나 접속시킨다. 그림 2-56에서는 

전형적인 3단조절기를 보여준다.

(3) 전압조절기(Voltage Regulator)

3단조절기의 전압조절기 부분은 발전기 출력전압

을 제어하기 위해 사용된다. 전압조절기는 발전기출

력을 감시하고 필요시에 발전기계자전류(generator 

field current)를 제어한다. 만약 전압조절기가 시스

템전압이 너무 높다는 것을 감지하면, 릴레이접점은 

개방되고 계자회로에 전류는 저항기를 통해 이동해

야 한다. 이 저항기는 계자전류를 낮추고, 발전기출

력을 낮춘다. 발전기출력은 발전기 계자전류가 떨어

질 때에는 언제나 떨어진다.

그림 2-57과 같이, 전압코일(voltage coil)은 발

전기출력에 병렬로 연결되고, 그 결과 시스템의 전

압을 측정한다. 만약 전압이 미리 결정된 한도를 넘

어서 얻어지면, 전압코일은 강한 자석이 되고 접점

을 개방한다. 만약 접점이 개방되면, 계자전류는 저

항기를 통해 이동해야 하고 그 결과 계자전류는 떨

어진다. 점선으로 된 화살표는 릴레이접점이 열릴 

때 전압조절기를 통한 전류흐름을 보여준다.

이 전압조절기가 접점개방(point open)과 접점접

합(point closed)의 오직 두 가지의 위치를 갖기 때

문에, 이 장치는 정확한 전압조정이 유지되도록 끊

임없이 조정을 해야 한다. 정상시스템운용 시에, 접

점은 일정한 간격을 두고 개방하고 접속한다. 접점

은 사실상 진동하고 있다. 이런 형태의 전압조절기
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Figure 9-56. Generator control unit (GCU).
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Figure 9-57. Voltage regulator for low-output generator.
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Figure 9-58. Carbon pile regulator.

In general, modern GCUs for high-output generators employ 
solid-state electronic circuits to sense the operations of the 
generator or starter-generator. The circuitry then controls a 
series of relays and/or solenoids to connect and disconnect the 
unit to various distribution busses. One unit found in almost 
all voltage regulation circuitry is the zener diode. The zener 
diode is a voltage sensitive device that is used to monitor 
system voltage. The zener diode, connected in conjunction 
to the GCU circuitry, then controls the field current, which 
in turn controls the generator output. 

Generator Controls for Low-Output Generators
A typical generator control circuit for low-output generators 
modifies current flow to the generator field to control 
generator output power. As flight variables and electrical 
loads change, the GCU must monitor the electrical system and 
make the appropriate adjustments to ensure proper system 
voltage and current. The typical generator control is referred 
to as a voltage regulator or a GCU. 

Since most low-output generators are found on older aircraft, 
the control systems for these systems are electromechanical 
devices. (Solid-state units are found on more modern aircraft 
that employ DC alternators and not DC generators.) The 
two most common types of voltage regulator are the carbon 
pile regulator and the three-unit regulator. Each of these 

units controls field current using a type of variable resistor. 
Controlling field current then controls generator output. A 
simplified generator control circuit is shown in Figure 9-57. 

Carbon Pile Regulators

The carbon pile regulator controls DC generator output by 
sending the field current through a stack of carbon disks 
(the carbon pile). The carbon disks are in series with the 
generator field. If the resistance of the disks increases, 
the field current decreases and the generator output goes 
down. If the resistance of the disks decreases, the field 
current increases and generator output goes up. As seen 
in Figure 9-58, a voltage coil is installed in parallel with 
the generator output leads. The voltage coil acts like an 
electromagnet that increases or decrease strength as generator 
output voltage changes. The magnetism of the voltage coil 
controls the pressure on the carbon stack. The pressure on 
the carbon stack controls the resistance of the carbon; the 
resistance of the carbon controls field current and the field 
current controls generator output. 

Carbon pile regulators require regular maintenance to ensure 
accurate voltage regulation; therefore, most have been 
replaced on aircraft with more modern systems. 

[그림 2-55] Carbon pile regulator

9-37

DC Generator Voltage regulator

Armature

Resistance

To electrical loads

Contact points

Voltage coil

Field currentField circuit

Figure 9-60. Voltage regulator.

Figure 9-59. The three relays found on this regulator are used to 
regulate voltage, limit current, and prevent reverse current flow.

DC Generator Current limiter

Armature

To electrical loads

Contact
points (NC)Current

coil

Field circuit

Figure 9-61. Current limiter.

Three-Unit Regulators 

The three-unit regulator used with DC generator systems is 
made of three distinct units. Each of these units performs 
a specific function vital to correct electrical system 
operation. A typical three-unit regulator consists of three 
relays mounted in a single housing. Each of the three relays 
monitors generator outputs and opens or closes the relay 
contact points according to system needs. A typical three-
unit regulator is shown in Figure 9-59.

Voltage Regulator

The voltage regulator section of the three-unit regulator 
is used to control generator output voltage. The voltage 
regulator monitors generator output and controls the 
generator field current as needed. If the regulator senses 
that system voltage is too high, the relay points open and the 
current in the field circuit must travel through a resistor. This 
resistor lowers field current and therefore lowers generator 
output. Remember, generator output goes down whenever 
generator field current goes down. 

As seen in Figure 9-60, the voltage coil is connected in parallel 
with the generator output, and it therefore measures the 
voltage of the system. If voltage gets beyond a predetermined 
limit, the voltage coil becomes a strong magnet and opens the 
contact points. If the contact points are open, field current 
must travel through a resistor and therefore field current goes 
down. The dotted arrow shows the current flow through the 
voltage regulator when the relay points are open.

Since this voltage regulator has only two positions (points 
open and points closed), the unit must constantly be in 
adjustment to maintain accurate voltage control. During 
normal system operation, the points are opening and closing 
at regular intervals. The points are in effect vibrating. This 
type of regulator is sometimes referred to as a vibrating-
type regulator. As the points vibrate, the field current raises 
and lowers and the field magnetism averages to a level that 

maintains the correct generator output voltage. If the system 
requires more generator output, the points remain closed 
longer and vice versa. 

Current Limiter

The current limiter section of the three-unit regulator is 
designed to limit generator output current. This unit contains 
a relay with a coil wired in series with respect to the generator 
output. As seen in Figure 9-61, all the generator output 
current must travel through the current coil of the relay. This 
creates a relay that is sensitive to the current output of the 
generator. That is, if generator output current increases, the 
relay points open and vice versa. The dotted line shows the 
current flow to the generator field when the current limiter 
points are open. It should be noted that, unlike the voltage 
regulator relay, the current limiter is typically closed during 
normal flight. Only during extreme current loads must the 
current limiter points open; at that time, field current is 
lowered and generator output is kept within limits. 

[그림 2-56] The three relays found on this regulator are used to 

regulate voltage, limit current, and prevent reverse current flow
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는 때때로 진동식조절기(vibrating type regulator)

라고 부른다. 접점이 진동할 때, 계자전류는 올라가

고 내려와서 계자자기력(field magnetism)은 정확

한 발전기 출력전압을 유지하는 수준으로 유지된다. 

만약 시스템이 더 많은 발전기출력을 요구한다면, 

접점은 더 오랫동안 접속 상태로 있고, 더 적은 발전

기출력을 요구한다면, 접점은 더 오랫동안 개방 상

태로 있는다.

(4) 전류제한기(Current Limiter)

3단조절기의 전류제한기 부분은 발전기출력전류

(generator output current)를 제한하도록 설계된

다. 이 장치는 발전기출력에 대하여 직렬로 배선된 

코일을 가지고 있는 릴레이를 포함한다. 그림 2-58

과 같이, 모든 발전기출력전류는 릴레이의 전류코

일(current coil)을 통해 이동해야 한다. 이것은 발

전기의 전류출력(current output)에 민감한 릴레

이를 만들어낸다. 즉, 발전기출력전류가 증대한다

면, 릴레이접점은 열리고, 발전기출력전류이 감소

한다면, 릴레이접점은 닫힌다. 점선은 전류제한기

접점(current limiter point)이 열릴 때 발전기계자

(generator field)에 전류흐름을 보여준다. 전압조

절기의 릴레이와는 다르게, 전류제한기는 일반적으

로 정상비행 시에 닫힌다는 것에 주목해야 한다. 극

단적인 전류부하(current load) 시 전류제한기 접점

이 열린다. 이때에 계자전류는 낮아지고 발전기출력

은 한도 이내로 유지된다.

(5) 역전류릴레이(Reverse-current Relay)

3단조절기의 세 번째 장치는 전류가 배터리로부터 
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Figure 9-60. Voltage regulator.

Figure 9-59. The three relays found on this regulator are used to 
regulate voltage, limit current, and prevent reverse current flow.

DC Generator Current limiter

Armature

To electrical loads

Contact
points (NC)Current

coil

Field circuit

Figure 9-61. Current limiter.

Three-Unit Regulators 

The three-unit regulator used with DC generator systems is 
made of three distinct units. Each of these units performs 
a specific function vital to correct electrical system 
operation. A typical three-unit regulator consists of three 
relays mounted in a single housing. Each of the three relays 
monitors generator outputs and opens or closes the relay 
contact points according to system needs. A typical three-
unit regulator is shown in Figure 9-59.

Voltage Regulator

The voltage regulator section of the three-unit regulator 
is used to control generator output voltage. The voltage 
regulator monitors generator output and controls the 
generator field current as needed. If the regulator senses 
that system voltage is too high, the relay points open and the 
current in the field circuit must travel through a resistor. This 
resistor lowers field current and therefore lowers generator 
output. Remember, generator output goes down whenever 
generator field current goes down. 

As seen in Figure 9-60, the voltage coil is connected in parallel 
with the generator output, and it therefore measures the 
voltage of the system. If voltage gets beyond a predetermined 
limit, the voltage coil becomes a strong magnet and opens the 
contact points. If the contact points are open, field current 
must travel through a resistor and therefore field current goes 
down. The dotted arrow shows the current flow through the 
voltage regulator when the relay points are open.

Since this voltage regulator has only two positions (points 
open and points closed), the unit must constantly be in 
adjustment to maintain accurate voltage control. During 
normal system operation, the points are opening and closing 
at regular intervals. The points are in effect vibrating. This 
type of regulator is sometimes referred to as a vibrating-
type regulator. As the points vibrate, the field current raises 
and lowers and the field magnetism averages to a level that 

maintains the correct generator output voltage. If the system 
requires more generator output, the points remain closed 
longer and vice versa. 

Current Limiter

The current limiter section of the three-unit regulator is 
designed to limit generator output current. This unit contains 
a relay with a coil wired in series with respect to the generator 
output. As seen in Figure 9-61, all the generator output 
current must travel through the current coil of the relay. This 
creates a relay that is sensitive to the current output of the 
generator. That is, if generator output current increases, the 
relay points open and vice versa. The dotted line shows the 
current flow to the generator field when the current limiter 
points are open. It should be noted that, unlike the voltage 
regulator relay, the current limiter is typically closed during 
normal flight. Only during extreme current loads must the 
current limiter points open; at that time, field current is 
lowered and generator output is kept within limits. 

[그림 2-57] Voltage regulator
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Figure 9-60. Voltage regulator.

Figure 9-59. The three relays found on this regulator are used to 
regulate voltage, limit current, and prevent reverse current flow.
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Three-Unit Regulators 

The three-unit regulator used with DC generator systems is 
made of three distinct units. Each of these units performs 
a specific function vital to correct electrical system 
operation. A typical three-unit regulator consists of three 
relays mounted in a single housing. Each of the three relays 
monitors generator outputs and opens or closes the relay 
contact points according to system needs. A typical three-
unit regulator is shown in Figure 9-59.

Voltage Regulator

The voltage regulator section of the three-unit regulator 
is used to control generator output voltage. The voltage 
regulator monitors generator output and controls the 
generator field current as needed. If the regulator senses 
that system voltage is too high, the relay points open and the 
current in the field circuit must travel through a resistor. This 
resistor lowers field current and therefore lowers generator 
output. Remember, generator output goes down whenever 
generator field current goes down. 

As seen in Figure 9-60, the voltage coil is connected in parallel 
with the generator output, and it therefore measures the 
voltage of the system. If voltage gets beyond a predetermined 
limit, the voltage coil becomes a strong magnet and opens the 
contact points. If the contact points are open, field current 
must travel through a resistor and therefore field current goes 
down. The dotted arrow shows the current flow through the 
voltage regulator when the relay points are open.

Since this voltage regulator has only two positions (points 
open and points closed), the unit must constantly be in 
adjustment to maintain accurate voltage control. During 
normal system operation, the points are opening and closing 
at regular intervals. The points are in effect vibrating. This 
type of regulator is sometimes referred to as a vibrating-
type regulator. As the points vibrate, the field current raises 
and lowers and the field magnetism averages to a level that 

maintains the correct generator output voltage. If the system 
requires more generator output, the points remain closed 
longer and vice versa. 

Current Limiter

The current limiter section of the three-unit regulator is 
designed to limit generator output current. This unit contains 
a relay with a coil wired in series with respect to the generator 
output. As seen in Figure 9-61, all the generator output 
current must travel through the current coil of the relay. This 
creates a relay that is sensitive to the current output of the 
generator. That is, if generator output current increases, the 
relay points open and vice versa. The dotted line shows the 
current flow to the generator field when the current limiter 
points are open. It should be noted that, unlike the voltage 
regulator relay, the current limiter is typically closed during 
normal flight. Only during extreme current loads must the 
current limiter points open; at that time, field current is 
lowered and generator output is kept within limits. 

[그림 2-58] Current limiter
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Figure 9-63. Three-unit regulator for variable speed generators.

Reverse-Current Relay

The third unit of a three-unit regulator is used to prevent 
current from leaving the battery and feeding the generator. 
This type of current flow would discharge the battery and is 
opposite of normal operation. It can be thought of as a reverse 
current situation and is known as reverse current relay. The 
simple reverse current relay shown in Figure 9-62 contains 
both a voltage coil and a current coil.

The voltage coil is wired in parallel to the generator output 
and is energized any time the generator output reaches its 
operational voltage. As the voltage coil is energized, the 
contact points close and the current is then allowed to flow 
to the aircraft electrical loads, as shown by the dotted lines. 
The diagram shows the reverse current relay in its normal 

operating position; the points are closed and current is 
flowing from the generator to the aircraft electrical loads. 
As current flows to the loads, the current coil is energized 
and the points remain closed. If there is no generator output 
due to a system failure, the contact points open because 
magnetism in the relay is lost. With the contact points open, 
the generator is automatically disconnected from the aircraft 
electrical system, which prevents reverse flow from the load 
bus to the generator. A typical three-unit regulator for aircraft 
generators is shown in Figure 9-63. 

As seen in Figure 9-63, all three units of the regulator work 
together to control generator output. The regulator monitors 
generator output and controls power to the aircraft loads as 
needed for flight variables. Note that the vibrating regulator 
just described was simplified for explanation purposes. 
A typical vibrating regulator found on an aircraft would 
probably be more complex.

DC Alternators and Controls
DC alternators (like generators) change mechanical energy 
into electrical energy by the process of electromagnetic 
induction. In general, DC alternators are lighter and more 
efficient than DC generators. DC alternators and their related 
controls are found on modern, light, piston-engine aircraft. 
The alternator is mounted in the engine compartment driven 
by a v-belt, or drive gear mechanism, which receives power 
from the aircraft engine. [Figure 9-64] The control system 
of a DC alternator is used to automatically regulate alternator 
output power and ensure the correct system voltage for 
various flight parameters.

[그림 2-59] Reverse-current relay
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발전기로 공급을 방지하기 위해 사용된다. 이 형태

의 전류흐름은 배터리를 방전시키고 정상작동의 정

반대이다. 이것은 역전류 상태라고 생각할 수 있다. 

그림 2-59에서는 전압코일과 전류코일 모두를 담고 

있는 간단한 역전류릴레이를 보여준다.

전압코일은 발전기출력에 병렬로 배선되고 발전기

출력이 사용전압(operational voltage)에 도달할 때 

자화된다. 전압코일이 자화되었을 때, 접점은 닫히

고 전류는 점선으로 보여준 것과 같이, 항공기 전기

부하로 흐르게 된다. 도해는 정상작동위치에서 역전

류릴레이를 보여주는데, 접점은 닫혀있고 전류는 발

전기에서 항공기 전기부하로 흐른다. 전류가 부하로 

흐를 때, 전류코일은 자화되고 접점은 닫힌 상태이

다. 만약 시스템고장으로 인하여 발전기출력이 없다

면, 릴레이가 자력을 상실하기 때문에 접점은 열린

다. 접점이 열린 상태면, 발전기는 자동적으로 항공

기 전기시스템으로부터 분리되고, 부하버스에서 발

전기로 역류를 방지한다. 그림 2-60은 항공기 발전

기의 전형적인 3단조절기를 보여준다.

그림 2-60과 같이, 3단조절기의 세 가지 장치 모

두는 발전기출력을 제어하기 위해 함께 작동한다. 3

단조절기는 발전기출력을 감시하고 비행에 필요한 

항공기 부하에 전력을 제어한다. 항공기에 사용되는 

전형적인 진동식조절기는 더 복잡하다.

2.2.4 ��직류교류기와 제어	 

(DC Alternators and Controls)

발전기와 같이, 직류교류기는 전자기유도의 과

정에 의해 기계에너지를 전기에너지로 바꾼다. 일

반적으로, 직류교류기는 직류발전기보다 더 가볍

고 더 효율적이다. 직류교류기와 관련된 제어는 현

[그림 2-60] Three-unit regulator for variable speed generators
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Reverse-Current Relay

The third unit of a three-unit regulator is used to prevent 
current from leaving the battery and feeding the generator. 
This type of current flow would discharge the battery and is 
opposite of normal operation. It can be thought of as a reverse 
current situation and is known as reverse current relay. The 
simple reverse current relay shown in Figure 9-62 contains 
both a voltage coil and a current coil.

The voltage coil is wired in parallel to the generator output 
and is energized any time the generator output reaches its 
operational voltage. As the voltage coil is energized, the 
contact points close and the current is then allowed to flow 
to the aircraft electrical loads, as shown by the dotted lines. 
The diagram shows the reverse current relay in its normal 

operating position; the points are closed and current is 
flowing from the generator to the aircraft electrical loads. 
As current flows to the loads, the current coil is energized 
and the points remain closed. If there is no generator output 
due to a system failure, the contact points open because 
magnetism in the relay is lost. With the contact points open, 
the generator is automatically disconnected from the aircraft 
electrical system, which prevents reverse flow from the load 
bus to the generator. A typical three-unit regulator for aircraft 
generators is shown in Figure 9-63. 

As seen in Figure 9-63, all three units of the regulator work 
together to control generator output. The regulator monitors 
generator output and controls power to the aircraft loads as 
needed for flight variables. Note that the vibrating regulator 
just described was simplified for explanation purposes. 
A typical vibrating regulator found on an aircraft would 
probably be more complex.

DC Alternators and Controls
DC alternators (like generators) change mechanical energy 
into electrical energy by the process of electromagnetic 
induction. In general, DC alternators are lighter and more 
efficient than DC generators. DC alternators and their related 
controls are found on modern, light, piston-engine aircraft. 
The alternator is mounted in the engine compartment driven 
by a v-belt, or drive gear mechanism, which receives power 
from the aircraft engine. [Figure 9-64] The control system 
of a DC alternator is used to automatically regulate alternator 
output power and ensure the correct system voltage for 
various flight parameters.
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대의 피스톤엔진경량항공기(light piston-engine 

aircraft)에서 찾을 수 있다. 그림 2-61과 같이, 교

류기는 항공기 엔진으로부터 동력을 받는, 브이-

벨트(V-belt) 또는 구동기어기계장치(drive gear 

mechanism)에 의해 가동되는 엔진실(engine 

compartment)에 설치된다. 직류교류기의 제어시

스템은 자동으로 교류기 출력전력(output power)

을 조절하기 위해 사용되고 여러 비행매개변수

(flight parameter)에 대해 정확한 시스템전압을 

보장한다.

2.2.4.1 직류교류기(DC Alternators)

직류교류기는 2개의 주요 구성요소를 갖고 있는

데, 전기자권선과 계자권선이다. 자기장을 일으

키는 계자권선은 전기자 안쪽에서 회전하고, 전자

기유도 과정을 이용하여 전기자는 전압을 생산한

다. 전기자에 의해 생산된 이 전압은 항공기 전기

버스(electrical bus)로 흘러 들어가고 전기부하

(electrical load)에 동력을 공급하기 위한 전류를 일

으킨다. 그림 2-62에서는 전형적인 교류기의 기본

적인 도해를 보여준다.

직류교류기에서 사용된 전기자는 실질적으로 3개

의 전선 코일을 담고 있다. 각각의 코일은 자기장

이 전기자 내에서 회전할 때 전류를 받는다. 그림 

2-63과 같이, 생성된 출력전압은 3개의 별개 교류

사인파(AC sine wave)로 이루어진다. 3상전기자

(three-phase armature)로 알려진 전기자권선은 

3개의 서로 다른 전압 파형을 만들어낸다.

그림 2-64에서는 3상전기자권선(three-phase 
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DC Alternators 
DC alternators contain two major components: the armature 
winding and the field winding. The field winding (which 
produces a magnetic field) rotates inside the armature and, 
using the process of electromagnetic induction, the armature 
produces a voltage. This voltage produced by the armature 
is fed to the aircraft electrical bus and produces a current to 
power the electrical loads. Figure 9-65 shows a basic diagram 
of a typical alternator. 

The armature used in DC alternators actually contains three 
coils of wire. Each coil receives current as the magnetic 
field rotates inside the armature. The resulting output 
voltage consists of three distinct AC sine waves, as shown 
in Figure 9-66. The armature winding is known as a three- 
phase armature, named after the three different voltage 
waveforms produced. 

Figure 9-67 shows the two common methods used to connect 
the three phase armature windings: the delta winding and 
the Y winding. For all practical purposes, the two windings 
produce the same results in aircraft DC alternators. 

Since the three-phase voltage produced by the alternators 
armature is AC, it is not compatible with typical DC electrical 
loads and must be rectified (changed to DC). Therefore, the 
armature output current is sent through a rectifier assembly 
that changes the three-phase AC to DC. [Figure 9-67] Each 
phase of the three-phase armature overlaps when rectified, 
and the output becomes a relatively smooth ripple DC. 
[Figure 9-68]

The invention of the diode has made the development of the 
alternator possible. The rectifier assembly is comprised of 
six diodes. This rectifier assembly replaces the commutator 
and brushes found on DC generators and helps to make the 
alternator more efficient. Figure 9-69 shows the inside of a 
typical alternator; the armature assembly is located on the 
outer edges of the alternator and the diodes are mounted to 
the case.

[그림 2-61] DC alternator installation
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DC Alternators 
DC alternators contain two major components: the armature 
winding and the field winding. The field winding (which 
produces a magnetic field) rotates inside the armature and, 
using the process of electromagnetic induction, the armature 
produces a voltage. This voltage produced by the armature 
is fed to the aircraft electrical bus and produces a current to 
power the electrical loads. Figure 9-65 shows a basic diagram 
of a typical alternator. 

The armature used in DC alternators actually contains three 
coils of wire. Each coil receives current as the magnetic 
field rotates inside the armature. The resulting output 
voltage consists of three distinct AC sine waves, as shown 
in Figure 9-66. The armature winding is known as a three- 
phase armature, named after the three different voltage 
waveforms produced. 

Figure 9-67 shows the two common methods used to connect 
the three phase armature windings: the delta winding and 
the Y winding. For all practical purposes, the two windings 
produce the same results in aircraft DC alternators. 

Since the three-phase voltage produced by the alternators 
armature is AC, it is not compatible with typical DC electrical 
loads and must be rectified (changed to DC). Therefore, the 
armature output current is sent through a rectifier assembly 
that changes the three-phase AC to DC. [Figure 9-67] Each 
phase of the three-phase armature overlaps when rectified, 
and the output becomes a relatively smooth ripple DC. 
[Figure 9-68]

The invention of the diode has made the development of the 
alternator possible. The rectifier assembly is comprised of 
six diodes. This rectifier assembly replaces the commutator 
and brushes found on DC generators and helps to make the 
alternator more efficient. Figure 9-69 shows the inside of a 
typical alternator; the armature assembly is located on the 
outer edges of the alternator and the diodes are mounted to 
the case.

[그림 2-62] Diagram of a typical alternator
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DC Alternators 
DC alternators contain two major components: the armature 
winding and the field winding. The field winding (which 
produces a magnetic field) rotates inside the armature and, 
using the process of electromagnetic induction, the armature 
produces a voltage. This voltage produced by the armature 
is fed to the aircraft electrical bus and produces a current to 
power the electrical loads. Figure 9-65 shows a basic diagram 
of a typical alternator. 

The armature used in DC alternators actually contains three 
coils of wire. Each coil receives current as the magnetic 
field rotates inside the armature. The resulting output 
voltage consists of three distinct AC sine waves, as shown 
in Figure 9-66. The armature winding is known as a three- 
phase armature, named after the three different voltage 
waveforms produced. 

Figure 9-67 shows the two common methods used to connect 
the three phase armature windings: the delta winding and 
the Y winding. For all practical purposes, the two windings 
produce the same results in aircraft DC alternators. 

Since the three-phase voltage produced by the alternators 
armature is AC, it is not compatible with typical DC electrical 
loads and must be rectified (changed to DC). Therefore, the 
armature output current is sent through a rectifier assembly 
that changes the three-phase AC to DC. [Figure 9-67] Each 
phase of the three-phase armature overlaps when rectified, 
and the output becomes a relatively smooth ripple DC. 
[Figure 9-68]

The invention of the diode has made the development of the 
alternator possible. The rectifier assembly is comprised of 
six diodes. This rectifier assembly replaces the commutator 
and brushes found on DC generators and helps to make the 
alternator more efficient. Figure 9-69 shows the inside of a 
typical alternator; the armature assembly is located on the 
outer edges of the alternator and the diodes are mounted to 
the case.

[그림 2-63] Sine waves
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DC Alternators 
DC alternators contain two major components: the armature 
winding and the field winding. The field winding (which 
produces a magnetic field) rotates inside the armature and, 
using the process of electromagnetic induction, the armature 
produces a voltage. This voltage produced by the armature 
is fed to the aircraft electrical bus and produces a current to 
power the electrical loads. Figure 9-65 shows a basic diagram 
of a typical alternator. 

The armature used in DC alternators actually contains three 
coils of wire. Each coil receives current as the magnetic 
field rotates inside the armature. The resulting output 
voltage consists of three distinct AC sine waves, as shown 
in Figure 9-66. The armature winding is known as a three- 
phase armature, named after the three different voltage 
waveforms produced. 

Figure 9-67 shows the two common methods used to connect 
the three phase armature windings: the delta winding and 
the Y winding. For all practical purposes, the two windings 
produce the same results in aircraft DC alternators. 

Since the three-phase voltage produced by the alternators 
armature is AC, it is not compatible with typical DC electrical 
loads and must be rectified (changed to DC). Therefore, the 
armature output current is sent through a rectifier assembly 
that changes the three-phase AC to DC. [Figure 9-67] Each 
phase of the three-phase armature overlaps when rectified, 
and the output becomes a relatively smooth ripple DC. 
[Figure 9-68]

The invention of the diode has made the development of the 
alternator possible. The rectifier assembly is comprised of 
six diodes. This rectifier assembly replaces the commutator 
and brushes found on DC generators and helps to make the 
alternator more efficient. Figure 9-69 shows the inside of a 
typical alternator; the armature assembly is located on the 
outer edges of the alternator and the diodes are mounted to 
the case.

[그림 2-64] Three-phase armature windings: Y on the left and 

delta winding on the right
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armature winding)을 연결하기 위해 사용된 두 가

지 일반적인 방법을 보여주는데, 델타결선(delta 

winding)과 와이결선(Y-winding)이다. 실제로, 두 

가지 결선은 동일한 항공기 직류교류기에서 동일한 

결과를 만들어낸다.

그림 2-64와 같이, 교류기 전기자에 의해 생산

된 3상전압(three-phase voltage)은 교류이기 때

문에, 이것은 전형적인 직류전기부하(DC electrical 

load)와 호환되지 않고 직류로 변환, 정류되어야 한

다. 이런 이유로, 전기자 출력전류는 3상교류에서 

직류로 바꾸는 정류장치를 통해 보내게 된다. 그림 

2-65와 같이, 3상전기자의 각각의 위상은 정류되었

을 때 위에 겹치고, 그리고 출력은 비교적 매끄러운 

맥동직류(ripple DC)로 된다.

다이오드의 발명은 교류기의 발전을 가능케 하였

다. 정류장치(rectifier assembly)는 6개의 다이오

드로 구성된다. 이 정류장치는 직류발전기에서 찾아

볼 수 있는 정류자와 브러시를 대체하고 더 효율적

인 교류기를 만드는 데 도움이 된다. 그림 2-66에

서는 전형적인 교류기의 내부를 보여준다. 전기자어

셈블리는 교류기의 외측가장자리에 위치되고 다이

오드는 케이스에 설치된다.

그림 2-67과 같이, 계자권선은 전기자어셈블리

의 안쪽에서 회전시킬 수 있도록, 회전자축(rotor 

shaft)에 설치된다.

계자권선은 전자석을 만들기 위해 항공기 배터리

로부터 전류를 받아야 한다. 계자는 회전하기 때문

에, 브러시 세트(한조)는 회전자계(rotating field)

에 전원을 보내기 위해 사용된다. 2개의 슬립링은 

회전자에 설치되었고 브러시라고 부르는 전기접점

(electrical contact)으로 계자권선을 연결시킨다. 

그림 2-68과 같이, 브러시는 비교적 저전류를 이동

시키기 때문에, 교류기의 브러시는 일반적으로 직류
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DC Alternators 
DC alternators contain two major components: the armature 
winding and the field winding. The field winding (which 
produces a magnetic field) rotates inside the armature and, 
using the process of electromagnetic induction, the armature 
produces a voltage. This voltage produced by the armature 
is fed to the aircraft electrical bus and produces a current to 
power the electrical loads. Figure 9-65 shows a basic diagram 
of a typical alternator. 

The armature used in DC alternators actually contains three 
coils of wire. Each coil receives current as the magnetic 
field rotates inside the armature. The resulting output 
voltage consists of three distinct AC sine waves, as shown 
in Figure 9-66. The armature winding is known as a three- 
phase armature, named after the three different voltage 
waveforms produced. 

Figure 9-67 shows the two common methods used to connect 
the three phase armature windings: the delta winding and 
the Y winding. For all practical purposes, the two windings 
produce the same results in aircraft DC alternators. 

Since the three-phase voltage produced by the alternators 
armature is AC, it is not compatible with typical DC electrical 
loads and must be rectified (changed to DC). Therefore, the 
armature output current is sent through a rectifier assembly 
that changes the three-phase AC to DC. [Figure 9-67] Each 
phase of the three-phase armature overlaps when rectified, 
and the output becomes a relatively smooth ripple DC. 
[Figure 9-68]

The invention of the diode has made the development of the 
alternator possible. The rectifier assembly is comprised of 
six diodes. This rectifier assembly replaces the commutator 
and brushes found on DC generators and helps to make the 
alternator more efficient. Figure 9-69 shows the inside of a 
typical alternator; the armature assembly is located on the 
outer edges of the alternator and the diodes are mounted to 
the case.

[그림 2-65] Relatively smooth ripple DC
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The field winding, shown in Figure 9-70, is mounted to a 
rotor shaft so it can spin inside of the armature assembly.

The field winding must receive current from an aircraft 
battery in order to produce an electromagnet. Since the field 
rotates, a set of brushes must be used to send power to the 
rotating field. Two slip rings are mounted to the rotor and 
connect the field winding to electrical contacts called brushes. 
Since the brushes carry relatively low current, the brushes 
of an alternator are typically smaller than those found inside 
a DC generator. [Figure 9-71] DC alternator brushes last 
longer and require less maintenance than those found in a 
DC generator.

The alternator case holds the alternator components inside 
a compact housing that mounts to the engine. Aircraft 
alternators either produce a nominal 14-volt output or 
a 26-volt output. The physical size of the alternator is 
typically a function of the alternator’s amperage output. 
Common alternators for light aircraft range in output form  
60–120 amps. 

Alternator Voltage Regulators 
Voltage regulators for DC alternators are similar to those 
found on DC generators. The general concepts are the same 
in that adjusting alternator field current controls alternator 
output. Regulators for most DC alternators are either the 
vibrating-relay type or solid-state regulators, which are 
found on most modern aircraft. Vibrating-relay regulators 
are similar to those discussed in the section on generator 
regulators. As the points of the relay open, the field current 
is lowered and alternator output is lowered and vice versa. 

Solid-State Regulators
Solid-state regulators for modern light aircraft are often 
referred to as alternator control units (ACUs). These units 
contain no moving parts and are generally considered 
to be more reliable and provide better system regulation 
than vibrating-type regulators. Solid-state regulators rely 
on transistor circuitry to control alternator field current 
and alternator output. The regulator monitors alternator 
output voltage/current and controls alternator field current 
accordingly. Solid-state regulators typically provide 
additional protection circuitry not found in vibrating-type 
regulators. Protection may include over- or under-voltage 
protection, overcurrent protection, as well as monitoring the 
alternator for internal defects, such as a defective diode. In 
many cases, the ACU also provides a warning indication to 
the pilot if a system malfunction occurs. 

A key component of any solid-state voltage regulator is 
known as the zener diode. Figure 9-72 shows the schematic 
diagram symbol of a zener diode, as well as one installed 
in an ACU. 

The operation of a zener diode is similar to a common diode 
in that the zener only permits current flow in one direction. 
This is true until the voltage applied to the zener reaches a 
certain level. At that predetermined voltage level, the zener 
then permits current flow with either polarity. This is known 
as the breakdown or zener voltage. 

[그림 2-66] Diode assembly
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The field winding, shown in Figure 9-70, is mounted to a 
rotor shaft so it can spin inside of the armature assembly.

The field winding must receive current from an aircraft 
battery in order to produce an electromagnet. Since the field 
rotates, a set of brushes must be used to send power to the 
rotating field. Two slip rings are mounted to the rotor and 
connect the field winding to electrical contacts called brushes. 
Since the brushes carry relatively low current, the brushes 
of an alternator are typically smaller than those found inside 
a DC generator. [Figure 9-71] DC alternator brushes last 
longer and require less maintenance than those found in a 
DC generator.

The alternator case holds the alternator components inside 
a compact housing that mounts to the engine. Aircraft 
alternators either produce a nominal 14-volt output or 
a 26-volt output. The physical size of the alternator is 
typically a function of the alternator’s amperage output. 
Common alternators for light aircraft range in output form  
60–120 amps. 

Alternator Voltage Regulators 
Voltage regulators for DC alternators are similar to those 
found on DC generators. The general concepts are the same 
in that adjusting alternator field current controls alternator 
output. Regulators for most DC alternators are either the 
vibrating-relay type or solid-state regulators, which are 
found on most modern aircraft. Vibrating-relay regulators 
are similar to those discussed in the section on generator 
regulators. As the points of the relay open, the field current 
is lowered and alternator output is lowered and vice versa. 

Solid-State Regulators
Solid-state regulators for modern light aircraft are often 
referred to as alternator control units (ACUs). These units 
contain no moving parts and are generally considered 
to be more reliable and provide better system regulation 
than vibrating-type regulators. Solid-state regulators rely 
on transistor circuitry to control alternator field current 
and alternator output. The regulator monitors alternator 
output voltage/current and controls alternator field current 
accordingly. Solid-state regulators typically provide 
additional protection circuitry not found in vibrating-type 
regulators. Protection may include over- or under-voltage 
protection, overcurrent protection, as well as monitoring the 
alternator for internal defects, such as a defective diode. In 
many cases, the ACU also provides a warning indication to 
the pilot if a system malfunction occurs. 

A key component of any solid-state voltage regulator is 
known as the zener diode. Figure 9-72 shows the schematic 
diagram symbol of a zener diode, as well as one installed 
in an ACU. 

The operation of a zener diode is similar to a common diode 
in that the zener only permits current flow in one direction. 
This is true until the voltage applied to the zener reaches a 
certain level. At that predetermined voltage level, the zener 
then permits current flow with either polarity. This is known 
as the breakdown or zener voltage. 

[그림 2-67] Alternator field winding
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발전기 내부에서 볼 수 있는 것들보다 더 작은 것이

다. 직류교류기 브러시는 오랫동안 지속되고 직류발

전기에서 볼 수 있는 것들보다 더 적은 유지보수를 

필요로 한다.

교류기 케이스는 엔진에 장착되는 소형틀 내부에

서 교류기 구성부품을 잡아준다. 항공기 교류기는 

14[V] 출력 또는 26[V] 출력을 생산한다. 일반적으

로 교류기의 물리적 크기는 교류기의 전류의 세기와 

관계된다. 보통의 경량항공기 교류기 출력 범위는 

60〜120[amp]이다.

2.2.4.2 ��교류기 전압조절기	  

(Alternator Voltage Regulators)

직류교류기에 대한 전압조절기는 직류발전기에서 

확인할 수 있는 것과 유사한 것이다. 일반적인 개념

은 교류기 계자전류를 조정하여 교류기 출력을 제

어하는 것과 동일한 것이다. 가장 현대적인 항공기

에 사용하는, 대부분 직류교류기에 대한 전압조절

기는 진동릴레이형조절기(vibrating-relay type 

regulator)이거나 솔리드-스테이트조절기(solid-

state regulator)이다. 진동릴레이형조절기는 발전

기조절기 섹션에서 논의된 것과 유사하다. 릴레이의 

접점이 열릴 때, 계자전류가 낮아지고 교류기 출력

도 낮아지고 계자전류가 높아지면 교류기 출력도 높

아진다.

2.2.4.3 ��솔리드스테이트조절기	  

(Solid-State Regulators)

현대의 경량항공기에서 솔리드-스테이트조절기

는 교류기제어장치(ACU, alternator control unit)

라고 부르기도 한다. 이들 장치는 움직이는 부품이 

없고 일반적으로 더 신뢰할 수 있는 진동릴레이형조

절기보다 더 좋은 시스템조절을 제공한다. 솔리드스

테이트는 교류기 계자전류와 교류기 출력을 제어하

기 위해 트랜지스터회로를 사용한다. 조절기는 교류

기 출력전압/출력전류를 감시하고 그것에 따라 교류

기 계자전류를 제어한다. 솔리드스테이트조절기는 

일반적으로 진동릴레이형조절기에는 없는 부가적인 

보호회로를 제공한다. 보호는 과전압보호 또는 부족

전압보호(under-voltage protection), 과전류보호

(over-current protection)뿐만 아니라 결함이 있

9-40

Armature

Diode

Figure 9-69. Diode assembly.

Field winding

Slip rings

Figure 9-70. Alternator field winding.

Figure 9-71. Alternator brushes.

The field winding, shown in Figure 9-70, is mounted to a 
rotor shaft so it can spin inside of the armature assembly.

The field winding must receive current from an aircraft 
battery in order to produce an electromagnet. Since the field 
rotates, a set of brushes must be used to send power to the 
rotating field. Two slip rings are mounted to the rotor and 
connect the field winding to electrical contacts called brushes. 
Since the brushes carry relatively low current, the brushes 
of an alternator are typically smaller than those found inside 
a DC generator. [Figure 9-71] DC alternator brushes last 
longer and require less maintenance than those found in a 
DC generator.

The alternator case holds the alternator components inside 
a compact housing that mounts to the engine. Aircraft 
alternators either produce a nominal 14-volt output or 
a 26-volt output. The physical size of the alternator is 
typically a function of the alternator’s amperage output. 
Common alternators for light aircraft range in output form  
60–120 amps. 

Alternator Voltage Regulators 
Voltage regulators for DC alternators are similar to those 
found on DC generators. The general concepts are the same 
in that adjusting alternator field current controls alternator 
output. Regulators for most DC alternators are either the 
vibrating-relay type or solid-state regulators, which are 
found on most modern aircraft. Vibrating-relay regulators 
are similar to those discussed in the section on generator 
regulators. As the points of the relay open, the field current 
is lowered and alternator output is lowered and vice versa. 

Solid-State Regulators
Solid-state regulators for modern light aircraft are often 
referred to as alternator control units (ACUs). These units 
contain no moving parts and are generally considered 
to be more reliable and provide better system regulation 
than vibrating-type regulators. Solid-state regulators rely 
on transistor circuitry to control alternator field current 
and alternator output. The regulator monitors alternator 
output voltage/current and controls alternator field current 
accordingly. Solid-state regulators typically provide 
additional protection circuitry not found in vibrating-type 
regulators. Protection may include over- or under-voltage 
protection, overcurrent protection, as well as monitoring the 
alternator for internal defects, such as a defective diode. In 
many cases, the ACU also provides a warning indication to 
the pilot if a system malfunction occurs. 

A key component of any solid-state voltage regulator is 
known as the zener diode. Figure 9-72 shows the schematic 
diagram symbol of a zener diode, as well as one installed 
in an ACU. 

The operation of a zener diode is similar to a common diode 
in that the zener only permits current flow in one direction. 
This is true until the voltage applied to the zener reaches a 
certain level. At that predetermined voltage level, the zener 
then permits current flow with either polarity. This is known 
as the breakdown or zener voltage. 

[그림 2-68] Alternator brushes
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Figure 9-73. ACU circuitry.

Figure 9-74. Inverter.

As an ACU monitors alternator output, the zener diode is 
connected to system voltage. When the alternator output 
reaches the specific zener voltage, the diode controls a 
transistor in the circuit, which in turn controls the alternator 
field current. This is a simplified explanation of the complete 
circuitry of an ACU. [Figure 9-73] However, it is easy to see 
how the zener diode and transistor circuit are used in place 
of an electromechanical relay in a vibrating-type regulator. 
The use of solid-state components creates a more accurate 
regulator that requires very little maintenance. The solid- 
state ACU is, therefore, the control unit of choice for modern 
aircraft with DC alternators. 

Power Systems
Since certain electrical systems operate only on AC, many 
aircraft employ a completely AC electrical system, as well 
as a DC system. The typical AC system would include 
an AC alternator (generator), a regulating system for that 
alternator, AC power distribution busses, and related fuses 
and wiring. Note that when referring to AC systems, the terms 
“alternator” and “generator” are often used interchangeably. 
This chapter uses the term “AC alternator.” 

AC power systems are becoming more popular on modern 
aircraft. Light aircraft tend to operate most electrical systems 
using DC, therefore the DC battery can easily act as a backup 
power source. Some modern light aircraft also employ a small 
AC system. In this case, the light aircraft probably uses an 
AC inverter to produce the AC needed for this system. 

Inverters are commonly used when only a small amount of 
AC is required for certain systems. Inverters may also be 
used as a backup AC power source on aircraft that employ 
an AC alternator. Figure 9-74 shows a typical inverter that 
might be found on modern aircraft. 

A modern inverter is a solid-state device that converts 
DC power into AC power. The electronic circuitry within 
an inverter is quite complex; however, for an aircraft 
technician’s purposes, the inverter is simply a device that 
uses DC power, then feeds power to an AC distribution bus. 
Many inverters supply both 26-volt AC, as well as 115-volt 
AC. The aircraft can be designed to use either voltage or 
both simultaneously. If both voltages are used, the power 
must be distributed on separate 26-and 115-volt AC busses. 

AC Alternators   
AC alternators are found only on aircraft that use a large 
amount of electrical power. Virtually all transport category 
aircraft, such as the Boeing 757 or the Airbus A-380, employ 
one AC alternator driven by each engine. These aircraft 
also have an auxiliary AC alternator driven by the auxiliary 
power unit. In most cases, transport category aircraft also 
have at least one more AC backup power source, such as 
an AC inverter or a small AC alternator driven by a ram-air 
turbine (RAT). 

[그림 2-69] Zener diode.

항공기전기전자-챕터2.indd   55 16. 2. 22.   오전 10:33



2-56·

항공기 전기 계통 Aircraft Electrical System

는 다이오드와 같은, 내재결함에 대한 감시를 포함

하게 된다. 또한 교류기제어장치에 시스템기능불량

이 일어나면 조종사에게 경고 지시를 제공한다.

솔리드스테이트조절기의 주된 부품은 제너다이

오드로 알려져 있다. 그림 2-69에서는 제너다이

오드의 계통도부호(schematic diagram symbol)

뿐만 아니라 교류기제어장치에 장착된 사진을 보

여준다.

제너다이오드의 작동은 제너가 오직 한쪽방향으로 

전류흐름을 가능케 하는 것으로 일반적인 다이오드

와 유사하다. 이것은 제너에 인가된 전압이 어떤 수

준에 도달할 때까지이다. 미리 결정한 전압준위에

서, 제너는 양쪽 극성으로 전류흐름을 가능케 한다. 

이것은 항복전압(breakdown voltage) 또는 제너전

압(zener voltage)으로 알려져 있다.

교류기제어장치가 교류기 출력을 감시할 때, 제너

다이오드는 시스템전압에 연결된다. 교류기 출력이 

특정한 제너전압에 도달할 때, 다이오드는 회로에 

있는 트랜지스터를 제어하고, 결국 교류기 계자전류

를 제어한다. 그림 2-70과 같이, 이것은 교류기제

어장치의 완성회로에 대한 간단한 설명이다. 그렇지

만, 이것은 제너다이오드회로와 트랜지스터회로가 

진동릴레이형조절기에서 전기·기계식릴레이 대신

에 어떻게 사용되는지 보기 쉽게 해준다. 솔리드스

테이트부품의 사용은 거의 유지보수가 필요 없는 더 

정밀한 조절기를 만들어낸다. 솔리드스테이트 교류

기제어장치(solid-state alternator control unit)

는 직류교류기를 사용하는 현대의 항공기에서 선택

되는 제어장치이다.

2.2.5 전력 시스템(Power Systems)

많은 항공기는 교류전기시스템(AC electrical 

system)뿐만 아니라 직류전기시스템도 사용한다. 

전형적인 교류전기시스템은 교류기(발전기), 교

류기를 위한 조절 시스템, 교류전력배전버스(AC 

power distribution bus), 그리고 관련되어 있는 

퓨즈와 배선을 포함한다. 교류전기시스템을 언급

할 때 용어 “교류기”와 “발전기”는 종종 같은 의미

로 혼용하여 사용된다. 이 장에서는 용어 “교류발

전기”를 사용한다.

교류전력시스템은 현대적인 항공기에서 더 인기를 

얻어가고 있다. 경량항공기는 직류를 사용하여 대부

분 전기시스템을 작동시키려는 경향이 있어, 직류배

터리는 예비전력원(backup power source)으로서 

쉽게 역할을 수행할 수 있다. 일부 현대의 경량항공

기는 또한 작은 교류시스템 사용한다. 이 경우에, 경

량항공기는 이 시스템에서 필요한 교류를 생산하기 

위해 교류변환장치(AC inverter)를 이용한다.

적은 양의 교류가 특정한 시스템에 요구되는 경

우, 일반적으로 변환장치가 사용된다. 변환장치는 

또한 교류발전기를 사용하는 항공기에서 예비전력

원으로 사용된다. 그림 2-71에서는 현대의 항공기

에서 사용하는 일반적인 변환장치를 보여준다.
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Figure 9-73. ACU circuitry.

Figure 9-74. Inverter.

As an ACU monitors alternator output, the zener diode is 
connected to system voltage. When the alternator output 
reaches the specific zener voltage, the diode controls a 
transistor in the circuit, which in turn controls the alternator 
field current. This is a simplified explanation of the complete 
circuitry of an ACU. [Figure 9-73] However, it is easy to see 
how the zener diode and transistor circuit are used in place 
of an electromechanical relay in a vibrating-type regulator. 
The use of solid-state components creates a more accurate 
regulator that requires very little maintenance. The solid- 
state ACU is, therefore, the control unit of choice for modern 
aircraft with DC alternators. 

Power Systems
Since certain electrical systems operate only on AC, many 
aircraft employ a completely AC electrical system, as well 
as a DC system. The typical AC system would include 
an AC alternator (generator), a regulating system for that 
alternator, AC power distribution busses, and related fuses 
and wiring. Note that when referring to AC systems, the terms 
“alternator” and “generator” are often used interchangeably. 
This chapter uses the term “AC alternator.” 

AC power systems are becoming more popular on modern 
aircraft. Light aircraft tend to operate most electrical systems 
using DC, therefore the DC battery can easily act as a backup 
power source. Some modern light aircraft also employ a small 
AC system. In this case, the light aircraft probably uses an 
AC inverter to produce the AC needed for this system. 

Inverters are commonly used when only a small amount of 
AC is required for certain systems. Inverters may also be 
used as a backup AC power source on aircraft that employ 
an AC alternator. Figure 9-74 shows a typical inverter that 
might be found on modern aircraft. 

A modern inverter is a solid-state device that converts 
DC power into AC power. The electronic circuitry within 
an inverter is quite complex; however, for an aircraft 
technician’s purposes, the inverter is simply a device that 
uses DC power, then feeds power to an AC distribution bus. 
Many inverters supply both 26-volt AC, as well as 115-volt 
AC. The aircraft can be designed to use either voltage or 
both simultaneously. If both voltages are used, the power 
must be distributed on separate 26-and 115-volt AC busses. 

AC Alternators   
AC alternators are found only on aircraft that use a large 
amount of electrical power. Virtually all transport category 
aircraft, such as the Boeing 757 or the Airbus A-380, employ 
one AC alternator driven by each engine. These aircraft 
also have an auxiliary AC alternator driven by the auxiliary 
power unit. In most cases, transport category aircraft also 
have at least one more AC backup power source, such as 
an AC inverter or a small AC alternator driven by a ram-air 
turbine (RAT). 

[그림 2-70] ACU circuitry
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현대의 변환장치는 직류전력을 교류전력으로 전

환하는 솔리드스테이트장치이다. 변환장치 내에 전

자회로소자는 아주 복잡하다. 그러나 변환장치는 간

단하게 직류전력을 사용하는 장치이며, 교류배전버

스(AC distribution bus)로 전원을 공급한다. 많은 

변환장치는 26[V] 교류뿐만 아니라 115[V] 교류 모

두를 공급한다. 항공기는 한 가지 전압을 사용하거

나 동시에 모두를 사용하도록 설계될 수 있다. 만약 

두 가지 전압이 사용된다면, 전원은 독립된 26[V]와 

115[V] 교류버스에 배전되어야 한다. 

2.2.6 교류발전기(AC Alternators)

교류발전기는 많은 양의 전력을 사용하는 항공

기에서 찾아볼 수 있다. 실질적으로 Boeing 757 

또는 Airbus A-380과 같은, 모든 운송용범주항

공기(transport category aircraft)는 각각의 엔

진에 의해 가동되는 한 개씩의 교류발전기를 사용

한다. 이들 항공기는 또한 보조 동력장치(APU, 

auxiliary power unit)에 의해 구동되는 보조 교

류발전기(auxiliary AC alternator)를 갖고 있다. 

대부분의 경우, 운송용범주항공기는 교류변환장치 

또는 램에어터빈(RAT, ram-air turbine)에 의해 

구동되는 소형 교류발전기와 같이, 적어도 1개 이

상의 교류예비전력원(AC backup power source)

을 갖추고 있다.

교류발전기는 3상교류출력(three-phase AC 

output)을 생산한다. 교류기의 각각의 회전마다, 장

치는 3개의 분리된 전압을 생산한다. 그림 2-72와 

같이, 이들 전압에 대한 사인파는 120[°]씩 나누어졌

다. 이 파형은 내면적으로 직류교류기에 의해 생산

되는 것과 유사하지만, 이 경우, 교류발전기는 전압

을 정류하지 않으며 이 발전기의 출력은 교류이다.

현대의 교류발전기는 브러시 또는 슬립링을 이용

하지 않고 종종 부러시 없는 교류발전기(brushless 

AC alternator)라고 부른다. 이 무부러시설계는 

대단히 신뢰성이 있고 아주 적은 유지보수를 필요

로 한다. 부러시 없는 교류기에서, 교류기의 회전

자로 들어가고 나오는 에너지는 자기에너지를 이

용하여 전송된다. 다시 말해서, 고정자에서 회전

자로 가는 에너지는 자속에너지(magnetic flux 

energy)과 전자기유도의 과정을 이용하여 전송된

다. 그림 2-73에서는 전형적인 대형항공기 교류발

전기를 보여준다.
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Figure 9-73. ACU circuitry.

Figure 9-74. Inverter.

As an ACU monitors alternator output, the zener diode is 
connected to system voltage. When the alternator output 
reaches the specific zener voltage, the diode controls a 
transistor in the circuit, which in turn controls the alternator 
field current. This is a simplified explanation of the complete 
circuitry of an ACU. [Figure 9-73] However, it is easy to see 
how the zener diode and transistor circuit are used in place 
of an electromechanical relay in a vibrating-type regulator. 
The use of solid-state components creates a more accurate 
regulator that requires very little maintenance. The solid- 
state ACU is, therefore, the control unit of choice for modern 
aircraft with DC alternators. 

Power Systems
Since certain electrical systems operate only on AC, many 
aircraft employ a completely AC electrical system, as well 
as a DC system. The typical AC system would include 
an AC alternator (generator), a regulating system for that 
alternator, AC power distribution busses, and related fuses 
and wiring. Note that when referring to AC systems, the terms 
“alternator” and “generator” are often used interchangeably. 
This chapter uses the term “AC alternator.” 

AC power systems are becoming more popular on modern 
aircraft. Light aircraft tend to operate most electrical systems 
using DC, therefore the DC battery can easily act as a backup 
power source. Some modern light aircraft also employ a small 
AC system. In this case, the light aircraft probably uses an 
AC inverter to produce the AC needed for this system. 

Inverters are commonly used when only a small amount of 
AC is required for certain systems. Inverters may also be 
used as a backup AC power source on aircraft that employ 
an AC alternator. Figure 9-74 shows a typical inverter that 
might be found on modern aircraft. 

A modern inverter is a solid-state device that converts 
DC power into AC power. The electronic circuitry within 
an inverter is quite complex; however, for an aircraft 
technician’s purposes, the inverter is simply a device that 
uses DC power, then feeds power to an AC distribution bus. 
Many inverters supply both 26-volt AC, as well as 115-volt 
AC. The aircraft can be designed to use either voltage or 
both simultaneously. If both voltages are used, the power 
must be distributed on separate 26-and 115-volt AC busses. 

AC Alternators   
AC alternators are found only on aircraft that use a large 
amount of electrical power. Virtually all transport category 
aircraft, such as the Boeing 757 or the Airbus A-380, employ 
one AC alternator driven by each engine. These aircraft 
also have an auxiliary AC alternator driven by the auxiliary 
power unit. In most cases, transport category aircraft also 
have at least one more AC backup power source, such as 
an AC inverter or a small AC alternator driven by a ram-air 
turbine (RAT). 

[그림 2-71] Inverter
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Figure 9-75. AC alternator sine waves.

Figure 9-76. Large aircraft AC alternator.

AC alternators produce a three-phase AC output. For each 
revolution of the alternator, the unit produces three separate 
voltages. The sine waves for these voltages are separated 
by 120°. [Figure 9-75] This wave pattern is similar to those 
produced internally by a DC alternator; however, in this case, 
the AC alternator does not rectify the voltage and the output 
of the unit is AC. 

The modern AC alternator does not utilize brushes or slip 
rings and is often referred to as a brushless AC alternator. 
This brushless design is extremely reliable and requires 
very little maintenance. In a brushless alternator, energy to 
or from the alternator’s rotor is transferred using magnetic 
energy. In other words, energy from the stator to the rotor 
is transferred using magnetic flux energy and the process 
of electromagnetic induction. A typical large aircraft AC 
alternator is shown in Figure 9-76.

As seen in Figure 9-77, the brushless alternator actually 
contains three generators: the Exciter generator (armature 
and permanent magnet field), the Pilot exciter generator 
(armature and fields windings), and the main AC alternator 
(armature winding and field windings. The need for 
brushes is eliminated by using a combination of these three  
distinct generators. 

The exciter is a small AC generator with a stationary field 
made of a permanent magnet and two electromagnets. The 
exciter armature is three phase and mounted on the rotor shaft. 
The exciter armature output is rectified and sent to the pilot 
exciter field and the main generator field. 

The pilot exciter field is mounted on the rotor shaft and is 
connected in series with the main generator field. The pilot 
exciter armature is mounted on the stationary part of the 
assembly. The AC output of the pilot exciter armature is 
supplied to the generator control circuitry where it is rectified, 
regulated, and then sent to the exciter field windings. The 
current sent to the exciter field provides the voltage regulation 
for the main AC alternator. If greater AC alternator output 
is needed, there is more current sent to the exciter field and 
vice versa. 

In short, the exciter permanent magnet and armature starts the 
generation process, and the output of the exciter armature is 
rectified and sent to the pilot exciter field. The pilot exciter 
field creates a magnetic field and induces power in the 
pilot exciter armature through electromagnetic induction. 
The output of the pilot exciter armature is sent to the main 
alternator control unit and then sent back to the exciter field. 
As the rotor continues to turn, the main AC alternator field 
generates power into the main AC alternator armature, also 
using electromagnetic induction. The output of the main AC 
armature is three-phase AC and used to power the various 
electrical loads. 

Some alternators are cooled by circulating oil through the 
internal components of the alternator. The oil used for 
cooling is supplied from the constant speed drive assembly 
and often cooled by an external oil cooler assembly. Located 
in the flange connecting the generator and drive assemblies, 
ports make oil flow between the constant speed drive and 
the generator possible. This oil level is critical and typically 
checked on a routine basis. 

Alternator Drive 
The unit shown in Figure 9-78 contains an alternator assembly 
combined with an automatic drive mechanism. The automatic 
drive controls the alternator’s rotational speed which allows 
the alternator to maintain a constant 400-Hz AC output. 

All AC alternators must rotate at a specific rpm to keep 
the frequency of the AC voltage within limits. Aircraft AC 
alternators should produce a frequency of approximately 
400 Hz. If the frequency strays more than 10  percent from 
this value, the electrical systems do not operate correctly. A 
unit called a constant-speed drive (CSD) is used to ensure 
the alternator rotates at the correct speed to ensure a 400- 

[그림 2-72] AC alternator sine waves

항공기전기전자-챕터2.indd   57 16. 2. 22.   오전 10:33



2-58·

항공기 전기 계통 Aircraft Electrical System

그림 2-74와 같이, 부러시 없는 교류기는 실질적

으로 3개의 발전기를 포함하고 있는데, 전기자와 영

구자석계자(permanent magnet field)의 여자발

전기(exciter generator), 전기자권선과 계자권선

의 부여자발전기(pilot exciter generator), 그리고 

전기자권선과 계자권선의 주 교류발전기(main AC 

alternator)이다. 브러시의 필요성은 이들 3개의 별

개의 발전기 조합을 사용하여 없어진다.

여자발전기는 영구자석과 2개의 전자석으로 제작

된 고정자계(stationary field)를 가지고 있는 소형 

교류발전기이다. 여자전기자(exciter armature)는 

3상이고 회전자축에 설치된다. 여자전기자 출력은 

정류되고 부여자계(pilot exciter field)와 주 발전기 

계자로 보내진다.

부여자계는 발전기의 회전자축에 장착되고 주 발

전기 계자와 직렬로 연결된다. 부여자전기자는 어

셈블리의 고정부분에 장착된다. 부여자전기자의 

교류출력은 정류되고 조절되는 발전기제어회로
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Figure 9-76. Large aircraft AC alternator.

AC alternators produce a three-phase AC output. For each 
revolution of the alternator, the unit produces three separate 
voltages. The sine waves for these voltages are separated 
by 120°. [Figure 9-75] This wave pattern is similar to those 
produced internally by a DC alternator; however, in this case, 
the AC alternator does not rectify the voltage and the output 
of the unit is AC. 

The modern AC alternator does not utilize brushes or slip 
rings and is often referred to as a brushless AC alternator. 
This brushless design is extremely reliable and requires 
very little maintenance. In a brushless alternator, energy to 
or from the alternator’s rotor is transferred using magnetic 
energy. In other words, energy from the stator to the rotor 
is transferred using magnetic flux energy and the process 
of electromagnetic induction. A typical large aircraft AC 
alternator is shown in Figure 9-76.

As seen in Figure 9-77, the brushless alternator actually 
contains three generators: the Exciter generator (armature 
and permanent magnet field), the Pilot exciter generator 
(armature and fields windings), and the main AC alternator 
(armature winding and field windings. The need for 
brushes is eliminated by using a combination of these three  
distinct generators. 

The exciter is a small AC generator with a stationary field 
made of a permanent magnet and two electromagnets. The 
exciter armature is three phase and mounted on the rotor shaft. 
The exciter armature output is rectified and sent to the pilot 
exciter field and the main generator field. 

The pilot exciter field is mounted on the rotor shaft and is 
connected in series with the main generator field. The pilot 
exciter armature is mounted on the stationary part of the 
assembly. The AC output of the pilot exciter armature is 
supplied to the generator control circuitry where it is rectified, 
regulated, and then sent to the exciter field windings. The 
current sent to the exciter field provides the voltage regulation 
for the main AC alternator. If greater AC alternator output 
is needed, there is more current sent to the exciter field and 
vice versa. 

In short, the exciter permanent magnet and armature starts the 
generation process, and the output of the exciter armature is 
rectified and sent to the pilot exciter field. The pilot exciter 
field creates a magnetic field and induces power in the 
pilot exciter armature through electromagnetic induction. 
The output of the pilot exciter armature is sent to the main 
alternator control unit and then sent back to the exciter field. 
As the rotor continues to turn, the main AC alternator field 
generates power into the main AC alternator armature, also 
using electromagnetic induction. The output of the main AC 
armature is three-phase AC and used to power the various 
electrical loads. 

Some alternators are cooled by circulating oil through the 
internal components of the alternator. The oil used for 
cooling is supplied from the constant speed drive assembly 
and often cooled by an external oil cooler assembly. Located 
in the flange connecting the generator and drive assemblies, 
ports make oil flow between the constant speed drive and 
the generator possible. This oil level is critical and typically 
checked on a routine basis. 

Alternator Drive 
The unit shown in Figure 9-78 contains an alternator assembly 
combined with an automatic drive mechanism. The automatic 
drive controls the alternator’s rotational speed which allows 
the alternator to maintain a constant 400-Hz AC output. 

All AC alternators must rotate at a specific rpm to keep 
the frequency of the AC voltage within limits. Aircraft AC 
alternators should produce a frequency of approximately 
400 Hz. If the frequency strays more than 10  percent from 
this value, the electrical systems do not operate correctly. A 
unit called a constant-speed drive (CSD) is used to ensure 
the alternator rotates at the correct speed to ensure a 400- 

[그림 2-73] Large aircraft AC alternator

[그림 2-74] Schematic of an AC alternator
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Figure 9-77. Schematic of an AC alternator.

Hz frequency. The CSD can be an independent unit or 
mounted within the alternator housing. When the CSD and 
the alternator are contained within one unit, the assembly is 
known as an integrated drive generator (IDG). 

The CSD is a hydraulic unit similar to an automatic 
transmission found in a modern automobile. The engine of 
the automobile can change rpm while the speed of the car 
remains constant. This is the same process that occurs for an 
aircraft AC alternator. If the aircraft engine changes speed, 
the alternator speed remains constant. A typical hydraulic-
type drive is shown in Figure 9-79. This unit can be controlled 
either electrically or mechanically. Modern aircraft employ 
an electronic system. The constant-speed drive enables the 
alternator to produce the same frequency at slightly above 
engine idle rpm as it does at maximum engine rpm. 

The hydraulic transmission is mounted between the AC 
alternator and the aircraft engine. Hydraulic oil or engine oil 
is used to operate the hydraulic transmission, which creates a 
constant output speed to drive the alternator. In some cases, 
this same oil is used to cool the alternator as shown in the 
CSD cutaway view of Figure 9-79. The input drive shaft is 
powered by the aircraft engine gear case. The output drive 
shaft, on the opposite end of the transmission, engages the 
drive shaft of the alternator. The CSD employs a hydraulic 
pump assembly, a mechanical speed control, and a hydraulic 
drive. Engine rpm drives the hydraulic pump, the hydraulic 

drive turns the alternator. The speed control unit is made up 
of a wobble plate that adjusts hydraulic pressure to control 
output speed. 

Figure 9-80 shows a typical electrical circuit used to control 
alternator speed. The circuit controls the hydraulic assembly 
found in a typical CSD. As shown, the alternator input speed 
is monitored by a tachometer (tach) generator. The tach 
generator signal is rectified and sent to the valve assembly. 
The valve assembly contains three electromagnetic coils that 
operate the valve. The AC alternator output is sent through a 
control circuit that also feeds the hydraulic valve assembly. 
By balancing the force created by the three electromagnets, 
the valve assembly controls the flow of fluid through 
the automatic transmission and controls the speed of the  
AC alternator. 

It should be noted that an AC alternator also produces a 
constant 400 Hz if that alternator is driven directly by an 
engine that rotates at a constant speed. On many aircraft, 
the auxiliary power unit operates at a constant rpm. AC 
alternators driven by these APUs are typically driven 
directly by the engine, and there is no CSD required. For 
these units, the APU engine controls monitor the alternator 
output frequency. If the alternator output frequency varies 
from 400 Hz, the APU speed control adjusts the engine rpm 
accordingly to keep the alternator output within limits. 
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(generator control circuitry)에 공급되고, 그다음

에 여자기계자권선으로 보내게 된다. 여자기 계자로 

보내진 전류는 주 교류발전기를 위해 전압조절을 한

다. 만약 더 큰 교류발전기 출력이 필요하면, 여자계

(exciter field)로 더 많은 전류를 보내고 적은 출력

이 필요하면, 여자계로 더 적은 전류를 보낸다.

요약하면, 여자영구자석과 전기자는 발전과정을 

시작하고, 여자전기자의 출력은 정류되고 부여자계

로 보내진다. 부여자계는 자기장을 만들어내고 전

자기유도를 통해 부여자전기자에서 전력을 유도한

다. 부여자전기자의 출력은 주 발전기제어장치(main 

alternator control unit)로 보내지고 그다음에 여

자계로 되돌려 보내진다. 회전자가 계속 돌아가면서 

주 교류발전기 계자는 전자기유도를 이용하여, 주 발

전기 전기자에서 전력을 발생시킨다. 주 교류전기자

(main AC armature)의 출력은 3상교류이며 여러 가

지의 전기부하에 동력을 공급하기 위해 사용한다. 

일부 교류기는 교류기의 내부부품을 통해 오일

을 순환시켜 냉각한다. 냉각을 위해 사용된 오일

은 정속구동장치어셈블리(constant speed drive 

assembly)에 공급되고 때론 외부 오일냉각기어셈블

리(oil cooler assembly)에 의해 냉각된다. 

발전기와 정속구동장치어셈블리를 연결하는 플랜

지(flange)에 위치된 배출구는 발전기와 정속구동장

치 사이에 오일흐름을 가능하게 한다. 일반적으로 이 

오일 레벨은 중요한 것이고 정기적으로 점검한다.

2.2.7 교류기의 구동(Alternator Drive)

그림 2-75에 보이는 장치는 자동구동장치

(automatic drive mechanism)와 결합된 교류기어

셈블리(alternator assembly)를 포함하고 있다. 자

동구동은 교류기가 일정한 400[㎐] 교류출력을 유

지하게 하는 교류기의 회전속도를 제어한다.

모든 교류발전기는 범위 내에서 교류전압의 주파

수를 유지하기 위해 특정 rpm으로 회전해야 한다. 

항공기 교류발전기는 약 400[㎐]의 주파수를 생성

한다. 만약 주파수가 이 값에서 10[%] 이상 벗어나

면, 전기시스템은 정확하게 작동되지 않는다. 정속

구동장치(CSD, constant speed drive)라고 부르는 

장치는 400[㎐] 주파수를 보장하기 위해 교류기가 

정확한 속도의 회전을 보장하기 위해 사용된다. 정

속구동장치는 독립적인 장치이거나 교류발전기 틀 

안에 장착할 수 있다. 정속구동장치와 교류기가 하

나의 장치 안에 포함되었을 때, 어셈블리는 통합구

동발전기(IDG, integrated drive generator)라고 

부른다.

정속구동장치는 현대의 자동차에서 확인되는 자

동변속기와 유사한 유압장치(hydraulic unit)이다. 

차량의 속도를 일정하게 유지하면서, 자동차의 엔

진 rpm을 변화시킬 수 있다. 이것은 항공기 교류발

전기에서 일어나는 동일한 과정이다. 항공기 엔진

이 속도를 변화시켜도, 교류기 속도는 일정하게 유

지된다. 그림 2-76에서는 전형적인 유압식구동장

치(hydraulic-type drive)를 보여준다. 이 장치는 

전기적으로 또는 기계적으로 제어될 수 있다. 현대 

항공기는 전자시스템을 쓴다. 정속구동장치는 엔진

공회전수(engine idle rpm) 약간 이상에서, 최대

엔진회전수(maximum engine rpm)에서 작동할 

때까지 교류기가 동일한 주파수를 생성하는 것을 

가능케 한다.

유압변속장치(hydraulic transmission)는 교류
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[그림 2-75] Constant-speed drive (top) and integrated drive generator (bottom)
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Figure 9-78. Constant-speed drive (top) and integrated drive generator (bottom).
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발전기와 항공기 엔진 사이에 설치된다. 유압유 또

는 엔진오일은 교류기를 가동시키기 위해 정속출

력속도(constant output speed)를 만드는, 유압

변속장치를 작동시키기 위해 사용한다. 그림 2-76

의 정속구동장치 절단면에서와 같이, 일부의 경우, 

이 동일한 오일은 교류기를 냉각하기 위해 사용된

다. 입력구동축(input drive shaft)은 항공기 엔진

기어케이스(engine gear case)에 의해 동력이 공

급된다. 변속장치의 반대쪽 끝단에서, 출력구동

축(output drive shaft)은 교류기의 구동축에 맞

물리게 한다. 정속구동장치는 유압펌프어셈블리
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Figure 9-79. A hydraulic constant speed drive for an AC alternator.
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Figure 9-80. Speed control circuit.

AC Alternators Control Systems 
Modern aircraft that employ AC alternators use several 
computerized control units, typically located in the aircraft’s 
equipment bay for the regulation of AC power throughout the 
aircraft. Figure 9-81 shows a photo of a typical equipment 
bay and computerized control units.

Since AC alternators are found on large transport category 
aircraft designed to carry hundreds of passengers, their 
control systems always have redundant computers that 
provide safety in the event of a system failure. Unlike DC 
systems, AC systems must ensure that the output frequency 
of the alternator stays within limits. If the frequency of an 
alternator varies from 400 Hz, or if two or more alternators 
connected to the same bus are out of phase, damage occurs to 
the system. All AC alternator control units contain circuitry 
that regulates both voltage and frequency. These control 
units also monitor a variety of factors to detect any system [그림 2-76] A hydraulic constant speed drive for an AC alternator

[그림 2-77] Speed control circuit
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Figure 9-79. A hydraulic constant speed drive for an AC alternator.
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AC Alternators Control Systems 
Modern aircraft that employ AC alternators use several 
computerized control units, typically located in the aircraft’s 
equipment bay for the regulation of AC power throughout the 
aircraft. Figure 9-81 shows a photo of a typical equipment 
bay and computerized control units.

Since AC alternators are found on large transport category 
aircraft designed to carry hundreds of passengers, their 
control systems always have redundant computers that 
provide safety in the event of a system failure. Unlike DC 
systems, AC systems must ensure that the output frequency 
of the alternator stays within limits. If the frequency of an 
alternator varies from 400 Hz, or if two or more alternators 
connected to the same bus are out of phase, damage occurs to 
the system. All AC alternator control units contain circuitry 
that regulates both voltage and frequency. These control 
units also monitor a variety of factors to detect any system 
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(hydraulic pump assembly), 기계적속도조종장치

(mechanical speed control), 그리고 유압구동장치

(hydraulic drive)를 사용한다. 엔진회전수는 유압

펌프(hydraulic pump)를 구동하고, 유압구동장치

는 교류기를 돌린다. 속도제어장치(speed control 

unit)는 출력속도를 제어하기 위해 유압을 조정하는 

경사판(wobble plate)으로 구성된다.

그림 2-77에서는 교류기 속도를 제어하기 위

해 사용된 전형적인 전기회로를 보여준다. 회로는 

정속구동장치에서 찾아볼 수 있는 유압어셈블리

(hydraulic assembly)를 제어한다. 그림과 같이, 

교류기 입력속도는 회전계용발전기(tachometer 

generator)에 의해 감시된다. 회전계용발전기신호

는 정류되어 밸브어셈블리(valve assembly)로 보

내진다. 밸브어셈블리는 밸브를 작동시키는 3개의 

전자기코일(electromagnetic coil)을 포함하고 있

다. 또한 교류발전기 출력은 유압 밸브어셈블리에 

전력을 공급하는 제어회로를 통해 보내진다. 3개의 

전자석에 의해 발생된 힘의 균형으로, 밸브어셈블

리는 자동변속기(automatic transmission)를 통

해 유동체의 흐름을 제어하고 교류발전기의 속도를 

제어한다.

교류발전기는 만약 그 교류기가 정속으로 회전

하는 엔진에 의해 직접 구동된다면 또한 일정한 

400[㎐]을 생산한다는 것에 주목해야 한다. 수많은 

항공기에서, 보조 동력장치는 일정한 rpm으로 작

동한다. 이들 보조 동력장치에 의해서 가동되는 교

류발전기는 일반적으로 엔진에 의해 직접 구동되

고, 그래서 규정된 정속구동장치가 없다. 이 장치

들의 경우, 보조 동력장치 엔진제어는 교류기 출

력주파수를 감시한다. 만약 교류기 출력주파수가 

400[㎐]에서 바뀌면, 보조 동력장치 속도제어는 한

도 이내로 교류기 출력을 유지하기 위해 엔진회전

수를 조정한다.

2.2.8 ��교류기 제어 시스템	  

(AC Alternators Control Systems)

교류발전기를 사용하는 현대 항공기는 일반적으로 

항공기 전체에 걸쳐 교류전력의 조절을 위해 사용하

는 컴퓨터식제어장치를 장비격실(equipment bay)

에 위치시킨다. 그림 2-78에서는 전형적인 컴퓨터

식제어장치의 사진을 보여준다. 

대형운송용범주항공기에서 찾아볼 수 있는 교류발

전기는 수백 명의 승객을 수송하도록 설계되었기 때

문에, 이 발전기의 제어시스템은 시스템고장일 경

우에 안전을 대비하는 여분의 컴퓨터를 항상 갖춘

다. 직류시스템과는 달리, 교류시스템은 교류기의 

출력주파수가 한도 이내로 유지되도록 해야 한다. 

만약 교류기의 주파수가 400[㎐]에서 변하거나, 또

는 동일한 버스에 연결된 2개 이상의 교류기가 이상

(out-of-phase)이라면, 시스템에서 손상이 발생한
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Figure 9-81. Line replaceable units in an equipment rack.
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Figure 9-82. Schematic GCU control of the exciter field magnetism.

failures and take protective measures to ensure the integrity 
of the electrical system. The two most common units used to 
control AC alternators are the bus power control unit (BPCU) 
and the GCU. In this case, the term “generator” is used, and 
not alternator, although the meaning is the same. 

The GCU is the main computer that controls alternator 
functions. The BPCU is the computer that controls the 
distribution of AC power to the power distribution busses 
located throughout the aircraft. There is typically one GCU 
used to monitor and control each AC alternator, and there 
can be one or more BPCUs on the aircraft. BPCUs are 
described later in this chapter; however, please note that the 
BPCU works in conjunction with the GCUs to control AC 
on modern aircraft. 

A typical GCU ensures the AC alternator maintains a 
constant voltage, typically between 115 to 120 volts. The 
GCU ensures the maximum power output of the alternator 
is never exceeded. The GCU provides fault detection and 
circuit protection in the event of an alternator failure. The 
GCU monitors AC frequency and ensures the output if the 
alternator remains 400 Hz. The basic method of voltage 
regulation is similar to that found in all alternator systems; the 
output of the alternator is controlled by changing the strength 
of a magnetic field. As shown in Figure 9-82, the GCU 
controls the exciter field magnetism within the brushless 
alternator to control alternator output voltage. The frequency 
is controlled by the CDS hydraulic unit in conjunction with 
signals monitored by the GCU. 

[그림 2-78] Line replaceable units in an equipment rack
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다. 모든 교류발전기 제어장치는 전압과 주파수 모

두를 조절하는 회로를 포함한다. 또한 이들 제어장

치는 특정한 시스템고장을 탐지하기 위한 다양한 인

자를 감시하고 전기시스템의 완전한 상태를 보장하

기 위한 보호조치를 취한다. 교류발전기를 제어하기 

위해 사용되는 가장 일반적인 두 가지 장치는 버스

전원제어장치(BPCU, bus power control unit)와 

발전기제어장치(GCU, generator control unit)이

다. 이 경우, 비록 의미는 같지만, 용어는 교류기가 

아니고 “발전기”가 사용된다.

발전기제어장치(GCU)는 교류기 기능을 제어하는 

주 컴퓨터이다. 버스전원제어장치(BPCU)는 항공기

의 전역에 위치된 배전버스로 교류전력의 배전을 제

어하는 컴퓨터이다. 일반적으로 각각의 교류발전기

를 감시하고 제어하기 위해 사용되는 1개씩의 발전

기제어장치(GCU)가 있고, 그리고 항공기에 1개 이

상의 버스전원제어장치(BPCU)가 있을 수 있다. 버

스전원제어장치(BPCU)는 이 장의 후반에 설명되지

만, 버스전원제어장치(BPCU)는 현대의 항공기에서 

교류를 제어하기 위해 발전기제어장치(GCU)와 함

께 일한다는 것에 주목해야 한다.

전형적인 발전기제어장치(GCU)는 교류기가 일반

적으로 115〜120[V] 사이에서, 정전압을 유지하도

록 보장한다. 발전기제어장치(GCU)는 교류기의 최

[그림 2-79] Schematic GCU control of the exciter field magnetism
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Figure 9-81. Line replaceable units in an equipment rack.
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Figure 9-82. Schematic GCU control of the exciter field magnetism.

failures and take protective measures to ensure the integrity 
of the electrical system. The two most common units used to 
control AC alternators are the bus power control unit (BPCU) 
and the GCU. In this case, the term “generator” is used, and 
not alternator, although the meaning is the same. 

The GCU is the main computer that controls alternator 
functions. The BPCU is the computer that controls the 
distribution of AC power to the power distribution busses 
located throughout the aircraft. There is typically one GCU 
used to monitor and control each AC alternator, and there 
can be one or more BPCUs on the aircraft. BPCUs are 
described later in this chapter; however, please note that the 
BPCU works in conjunction with the GCUs to control AC 
on modern aircraft. 

A typical GCU ensures the AC alternator maintains a 
constant voltage, typically between 115 to 120 volts. The 
GCU ensures the maximum power output of the alternator 
is never exceeded. The GCU provides fault detection and 
circuit protection in the event of an alternator failure. The 
GCU monitors AC frequency and ensures the output if the 
alternator remains 400 Hz. The basic method of voltage 
regulation is similar to that found in all alternator systems; the 
output of the alternator is controlled by changing the strength 
of a magnetic field. As shown in Figure 9-82, the GCU 
controls the exciter field magnetism within the brushless 
alternator to control alternator output voltage. The frequency 
is controlled by the CDS hydraulic unit in conjunction with 
signals monitored by the GCU. 
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대전력출력(maximum power output)이 절대로 초

과되지 않도록 한다. 발전기제어장치(GCU)는 교류

기 고장인 경우에 고장검출과 회로보호 기능을 제

공한다. 발전기제어장치(GCU)는 교류주파수를 감

시하고 만약 교류기가 400[㎐]를 유지하면, 출력을 

보장한다. 전압조절의 기본방법은 모든 교류기시스

템에서 찾아볼 수 있는 것과 유사한 것인데, 교류

기의 출력은 자기장의 강도를 변화시켜 제어된다. 

그림 2-79와 같이, 발전기제어장치(GCU)는 교류

기 출력전압을 제어하기 위해 브러시 없는 교류기

(brushless alternator) 내에 여자계 자기력을 제어

한다. 주파수는 발전기제어장치(GCU)에 의해 감시

된 신호와 함께 정속구동장치의 유압장치에 의해 제

어된다.

또한 발전기제어장치(GCU)는 교류발전기의 작동

과 정지를 위해서도 이용된다. 조종사가 교류발전

기를 조작하면, 발전기제어장치(GCU)는 전압과 주

파수가 한도 이내에 있는지 확인하기 위해 교류기

의 출력을 감시한다. 만약 발전기제어장치(GCU)

가 교류기의 출력을 만족하면, 발전기제어장치

(GCU)는 적합한 교류배전버스에 교류기를 연결시

키는 전기접점으로 신호를 보내준다. 종종 발전기

차단기(GB, generator breaker)라고 부르는, 접

촉기(contactors)는 기본적으로 한조의 대형 접점

을 제어하는 전자기식솔레노이드(electromagnetic 

solenoid)이다. 대형 접점은 대부분의 교류발전기

에 의해 생산된 많은 양의 전류를 취급하기 위해 

필요한 것이다. 이 접촉기는 발전기제어장치(GCU)

가 교류기 출력에서 결함을 탐지할 경우 작동되는

데, 이 경우에 접촉기는 버스로부터 교류기를 분리

한다.

2.3 ��항공기 전기 계통	 

(Aircraft Electrical Systems)

사실상 모든 항공기는 전기시스템을 갖고 있

다. 대부분 항공기는 엔진의 점화시스템(ignition 

system)의 작동을 위한 전기를 생산해야 한다. 현

대 항공기는 비행의 거의 모든 양상을 제어하는 복

잡한 전기시스템을 갖고 있다. 일반적으로, 전기

시스템은 시스템의 기능에 따라 여러 범주로 나눌 

수 있다. 전기 계통은 조명시스템, 엔진시동시스

템(engine starting system), 그리고 발전시스템

(power generation system)을 포함한다.

2.3.1 ��소형 단발 항공기	  

(Small Single-Engine Aircraft)

대형운송용범주에 속하는 항공기보다 단순한 경

량항공기는 비교적 간단한 전기시스템을 갖고 있다. 

대부분 경량항공기에서, 엔진구동교류기(engine-

driven alternator) 또는 발전기에 의해 동력이 공
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Figure 9-83. Light aircraft circuit breaker panel.

The GCU is also used to turn the AC alternator on or off. 
When the pilot selects the operation of an AC alternator, the 
GCU monitors the alternator’s output to ensure voltage and 
frequency are within limits. If the GCU is satisfied with the 
alternator’s output, the GCU sends a signal to an electrical 
contactor that connects the alternator to the appropriate 
AC distribution bus. The contactor, often call the generator 
breaker, is basically an electromagnetic solenoid that controls 
a set of large contact points. The large contact points are 
necessary in order to handle the large amounts of current 
produced by most AC alternators. This same contactor is 
activated in the event the GCU detects a fault in the alternator 
output; however, in this case the contactor would disconnect 
the alternator from the bus. 

Aircraft Electrical Systems
Virtually all aircraft contain some form of an electrical 
system. The most basic aircraft must produce electricity for 
operation of the engine’s ignition system. Modern aircraft 
have complex electrical systems that control almost every 
aspect of flight. In general, electrical systems can be divided 
into different categories according to the function of the 
system. Common systems include lighting, engine starting, 
and power generation. 

Small Single-Engine Aircraft
Light aircraft typically have a relatively simple electrical 
system because simple aircraft generally require less 
redundancy and less complexity than larger transport 
category aircraft. On most light aircraft, there is only one 
electrical system powered by the engine-driven alternator or 
generator. The aircraft battery is used for emergency power 
and engine starting. Electrical power is typically distributed 
through one or more common points known as an electrical 
bus (or bus bar). 

Almost all electrical circuits must be protected from faults 
that can occur in the system. Faults are commonly known 
as opens or shorts. An open circuit is an electrical fault that 
occurs when a circuit becomes disconnected. A short circuit is 
an electrical fault that occurs when one or more circuits create 
an unwanted connection. The most dangerous short circuit 
occurs when a positive wire creates an unwanted connection 
to a negative connection or ground. This is typically called 
a short to ground. 

There are two ways to protect electrical systems from faults: 
mechanically and electrically. Mechanically, wires and 
components are protected from abrasion and excess wear 
through proper installation and by adding protective covers 
and shields. Electrically, wires can be protected using circuit 
breakers and fuses. The circuit breakers protect each system 
in the event of a short circuit. It should be noted that fuses 

can be used instead of circuit breakers. Fuses are typically 
found on older aircraft. A circuit breaker panel from a light 
aircraft is shown in Figure 9-83.

Battery Circuit
The aircraft battery and battery circuit is used to supply 
power for engine starting and to provide a secondary power 
supply in the event of an alternator (or generator) failure. A 
schematic of a typical battery circuit is shown in Figure 9-84. 
This diagram shows the relationship of the starter and external 
power circuits that are discussed later in this chapter. The 
bold lines found on the diagram represent large wire (see the 
wire leaving the battery positive connection), which is used in 
the battery circuit due to the heavy current provided through 
these wires. Because batteries can supply large current flows, 
a battery is typically connected to the system through an 
electrical solenoid. At the start/end of each flight, the battery 
is connected/disconnected from the electrical distribution bus 
through the solenoid contacts. A battery master switch on the 
flight deck is used to control the solenoid.

Although they are very similar, there is often confusion 
between the terms “solenoid” and “relay.” A solenoid is 
typically used for switching high current circuits and relays 
used to control lower current circuits. To help illuminate the 
confusion, the term “contactor” is often used when describing 
a magnetically operated switch. For general purposes, an 
aircraft technician may consider the terms relay, solenoid, 
and contactor synonymous. Each of these three terms may 
be used on diagrams and schematics to describe electrical 
switches controlled by an electromagnet.
 
Here it can be seen that the battery positive wire is connected 
to the electrical bus when the battery master switch is active. 
A battery solenoid is shown in Figure 9-85. The battery 
switch is often referred to as the master switch since it turns 

[그림 2-80] Light aircraft circuit breaker panel
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급되는 하나의 전기시스템이 있다. 항공기 배터리는 

비상전원과 엔진시동을 위해 사용된다. 전력은 일반

적으로 전기버스 또는 모선(bus bar)으로 알려진 1

개 이상의 공통접점(common points)을 통해 배전

된다.

거의 모든 전기회로는 시스템에서 일어날 수 있

는 결함으로부터 보호되어야 한다. 결함은 일반적

으로 개방 또는 단락으로 알려져 있다. 개방회로는 

회로가 분리 되었을 때 일어나는 전기결함이다. 단

락회로는 1개 이상의 회로가 원치 않는 접속을 만들 

때 일어나는 전기결함이다. 가장 위험한 단락회로는 

(+)전선이 원치 않는 (-)접속 또는 접지를 만들 때 

일어난다. 이것은 일반적으로 접지 또는 단락이라고 

말한다.

결함으로부터 전기 계통을 보호하기 위한 두 가지 

방법이 있는데, 기계적 방법과 전기적 방법이다. 기

계적 방법은 전선과 부품을 적절하게 장착하고 보호

덮개와 차폐(shields)를 추가하여 마찰과 과도한 마

모를 방지한다. 전기적 방법은 회로차단기와 퓨즈

를 사용하여 보호한다. 회로차단기는 단락회로인 경

우에 시스템을 보호한다. 퓨즈는 회로차단기 대신에 

사용할 수 있으며 일반적으로 구형 항공기에서 찾아

볼 수 있다. 그림 2-80에서는 경량항공기의 회로차

단기패널(circuit breaker panel)을 보여준다.

2.3.1.1 배터리회로(Battery Circuit)

항공기 배터리와 배터리회로는 엔진시동을 위한 

전원을 공급하고 교류기 또는 발전기가 고장 난 경

[그림 2-81] Schematic of typical battery circuit
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Figure 9-84. Schematic of typical battery circuit.

Figure 9-85. Battery solenoid.

off or on virtually all electrical power by controlling the 
battery connection. Note how the electrical connections of 
the battery solenoid are protected from electrical shorts by 
rubber covers at the end of each wire.

The ammeter shown in the battery circuit is used to monitor 
the current flow from the battery to the distribution bus. When 
all systems are operating properly, battery current should flow 
from the main bus to the battery giving a positive indication on 
the ammeter. In this case, the battery is being charged. If the 
aircraft alternator (or generator) experiences a malfunction, 
the ammeter indicates a negative value. A negative indication 
means current is leaving the battery to power any electrical 

load connected to the bus. The battery is being discharged and 
the aircraft is in danger of losing all electrical power. 

Generator Circuit
Generator circuits are used to control electrical power 
between the aircraft generator and the distribution bus. 
Typically, these circuits are found on older aircraft that have 
not upgraded to an alternator. Generator circuits control 
power to the field winding and electrical power from the 
generator to the electrical bus. A generator master switch is 
used to turn on the generator typically by controlling field 
current. If the generator is spinning and current is sent to 
the field circuit, the generator produces electrical power. 
The power output of the generator is controlled through the 
generator control unit (or voltage regulator). A simplified 
generator control circuit is shown in Figure 9-86. 

As can be seen in Figure 9-86, the generator switch controls 
the power to the generator field (F terminal). The generator 
output current is supplied to the aircraft bus through the 
armature circuit (A terminal) of the generator. 

Alternator Circuit
Alternator circuits, like generator circuits, must control 
power both to and from the alternator. The alternator is 
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우에 이차적인 전원공급을 제공하기 위해 사용된

다. 그림 2-81에서는 일반적인 배터리회로의 개략

도(schematic)를 보여준다. 이 그림은 시동기회로

(starter circuit)와 외부전원회로(external power 

circuit)의 관계를 보여준다. 그림에서 볼 수 있는 

굵은 선(배터리 (+)접속에서 시작하는)은 이들 전

선을 통해 제공되는 다량의 전류로 인하여 배터리

회로에서 사용된다. 배터리가 큰 전류흐름을 공급

할 수 있기 때문에 일반적으로 배터리는 전기솔레

노이드(electrical solenoid)를 통해 시스템에 연

결된다. 매 비행의 시작과 끝에서, 배터리는 솔레

노이드접점을 통해 배전버스에 연결되고 분리된

다. 조종실에 있는 배터리마스터스위치(battery 

master switch)는 솔레노이드를 제어하기 위해 사

용된다.

용어 “솔레노이드(Solenoid)”와 “릴레이(Relay)”

는 종종 혼동된다. 솔레노이드는 일반적으로 고전

류회로의 전환을 위해 사용되고, 릴레이는 저전

류회로를 제어하기 위해 사용된다. 용어 “접촉기

(contactor)”는 종종 자기식스위치(magnetically 

operated switch)를 설명할 때 이용된다. 일반 목적

에서는, 용어 릴레이, 솔레노이드, 그리고 접촉기를 

동의어로 간주할 수 있다. 이들 세 가지 용어는 각각 

전자석에 의해 제어되는 전기스위치를 설명하기 위

해 그림과 개략도에 사용될 수 있다.

이 개략도에서는 배터리마스터스위치가 작동될 때 

배터리 (+)전선이 전기버스에 연결되는 것을 볼 수 

있다. 그림 2-82에서는 배터리솔레노이드를 보여

준다. 배터리스위치는 배터리 접속을 제어하여 사실

상 모든 전력을 켜고, 끄기 때문에 가끔 마스터스위

치(master switch)라고 부르기도 한다. 배터리솔레

노이드의 전기적 접속은 각각의 전선의 끝단에 달린 

고무 커버에 의해 어떻게 누전으로부터 보호되는지 

주목하라.

배터리회로에 있는 전류계는 배터리에서 배전버스

까지 전류흐름을 모니터링하기 위해 사용된다. 모든 

시스템이 정상적으로 작동되는 경우, 배터리 전류는 

전류계에 양의 지시(positive indication)를 제공하

는 주 버스(main bus)에서 배터리로 흘러야 한다. 

이 경우, 배터리는 충전 중이다. 만약 항공기 교류기 

또는 발전기에 고장이 발생하면, 전류계는 음의 값

을 지시한다. 음의 지시(negative indication)는 전

류가 버스에 연결된 전기부하에 동력을 공급하기 위

해 배터리에서 나가고 있다는 것을 의미한다. 배터

리는 방전 중 이고 항공기는 모든 전력을 잃을 위험

에 처하게 된다.

2.3.1.2 발전기회로(Generator Circuit)

발전기회로는 항공기 발전기와 배전버스 사이에 

전력을 제어하기 위해 사용된다. 일반적으로 이들 

회로는 교류기로 업그레이드하지 않은 구형 항공기

에서 찾아볼 수 있다. 발전기회로는 계자권선에 전

원과 발전기에서 배전버스까지 전력을 제어한다. 
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Figure 9-85. Battery solenoid.

off or on virtually all electrical power by controlling the 
battery connection. Note how the electrical connections of 
the battery solenoid are protected from electrical shorts by 
rubber covers at the end of each wire.

The ammeter shown in the battery circuit is used to monitor 
the current flow from the battery to the distribution bus. When 
all systems are operating properly, battery current should flow 
from the main bus to the battery giving a positive indication on 
the ammeter. In this case, the battery is being charged. If the 
aircraft alternator (or generator) experiences a malfunction, 
the ammeter indicates a negative value. A negative indication 
means current is leaving the battery to power any electrical 

load connected to the bus. The battery is being discharged and 
the aircraft is in danger of losing all electrical power. 

Generator Circuit
Generator circuits are used to control electrical power 
between the aircraft generator and the distribution bus. 
Typically, these circuits are found on older aircraft that have 
not upgraded to an alternator. Generator circuits control 
power to the field winding and electrical power from the 
generator to the electrical bus. A generator master switch is 
used to turn on the generator typically by controlling field 
current. If the generator is spinning and current is sent to 
the field circuit, the generator produces electrical power. 
The power output of the generator is controlled through the 
generator control unit (or voltage regulator). A simplified 
generator control circuit is shown in Figure 9-86. 

As can be seen in Figure 9-86, the generator switch controls 
the power to the generator field (F terminal). The generator 
output current is supplied to the aircraft bus through the 
armature circuit (A terminal) of the generator. 

Alternator Circuit
Alternator circuits, like generator circuits, must control 
power both to and from the alternator. The alternator is 

[그림 2-82] Battery solenoid
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발전기마스터스위치(generator master switch)는 

일반적으로 계자전류를 제어하여 발전기를 켜는 데 

사용된다. 발전기가 공회전하고 전류가 계자회로로 

흐르면, 발전기는 전력을 생산한다. 발전기의 동력

출력(power output)은 발전기제어장치(GCU) 또

는 전압조절기(voltage regulator)를 통해 제어된

다. 그림 2-83에서는 간단한 발전기제어회로를 보

여준다.

그림 2-83과 같이, 발전기스위치는 발전기계자

(generator field), F 단자에 전원을 제어한다. 발

전기출력전류는 발전기의 전기자회로(armature 

circuit), A 단자를 통해 항공기 버스로 공급된다.

2.3.1.3 교류기회로(Alternator Circuit)

그림 2-84에 보여준 것과 같이, 교류기회로는 발

전기회로처럼, 교류기와 교류기가 주고받는 모든 전

원을 제어해야 한다. 교류기는 교류기 마스터스위

치를 통해 제어한다. 교류기 마스터스위치는 교류
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controlled by the pilot through the alternator master switch. 
The alternator master switch in turn operates a circuit within 
the alternator control unit (or voltage regulator) and sends 
current to the alternator field. If the alternator is powered by 
the aircraft engine, the alternator produces electrical power 
for the aircraft electrical loads. The alternator control circuit 
contains the three major components of the alternator circuit: 
alternator, voltage regulator, and alternator master switch. 
[Figure 9-87]

The voltage regulator controls the generator field current 
according to aircraft electrical load. If the aircraft engine is 
running and the alternator master switch is on, the voltage 
regulator adjusts current to the alternator field as needed. 
If more current flows to the alternator field, the alternator 

output increases and feeds the aircraft loads through the 
distribution bus. 

All alternators must be monitored for correct output. Most 
light aircraft employ an ammeter to monitor alternator output. 
Figure 9-88 shows a typical ammeter circuit used to monitor 
alternator output. An ammeter placed in the alternator circuit 
is a single polarity meter that shows current flow in only one 
direction. This flow is from the alternator to the bus. Since 

[그림 2-83] Simplified generator control circuit

[그림 2-84] Alternator control circuit
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controlled by the pilot through the alternator master switch. 
The alternator master switch in turn operates a circuit within 
the alternator control unit (or voltage regulator) and sends 
current to the alternator field. If the alternator is powered by 
the aircraft engine, the alternator produces electrical power 
for the aircraft electrical loads. The alternator control circuit 
contains the three major components of the alternator circuit: 
alternator, voltage regulator, and alternator master switch. 
[Figure 9-87]

The voltage regulator controls the generator field current 
according to aircraft electrical load. If the aircraft engine is 
running and the alternator master switch is on, the voltage 
regulator adjusts current to the alternator field as needed. 
If more current flows to the alternator field, the alternator 

output increases and feeds the aircraft loads through the 
distribution bus. 

All alternators must be monitored for correct output. Most 
light aircraft employ an ammeter to monitor alternator output. 
Figure 9-88 shows a typical ammeter circuit used to monitor 
alternator output. An ammeter placed in the alternator circuit 
is a single polarity meter that shows current flow in only one 
direction. This flow is from the alternator to the bus. Since 
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기제어장치(alternator control unit) 또는 전압조

절기 내에 회로를 차례로 작동시키고 교류기계자

(alternator field)로 전류를 보내준다. 만약 교류기

가 항공기 엔진에 의해 구동되는 경우, 교류기는 항

공기 전기부하에 제공되는 전력을 생산한다. 교류기

제어회로는 교류기회로의 세 가지 주요 부품을 담고 

있는데, 교류기, 전압조절기, 그리고 교류기 마스터

스위치이다.

전압조절기는 항공기 전기부하에 따라 발전기계

자전류를 제어한다. 만약 항공기 엔진이 가동되고 

있고 교류기 마스터스위치가 On이라면, 전압조절

기는 필요에 따라 교류기계자에 전류를 조정한다. 

만약 더 많은 전류가 교류기계자에 흐르면, 교류기 

출력은 증대하고 배전버스를 통해 항공기 부하로 

공급된다.

모든 교류기의 출력을 정확히 모니터링할 필요가 

있다. 대부분 경량항공기는 교류기 출력을 모니터링

하기 위해 전류계를 사용한다. 그림 2-85에서는 교

류기 출력을 모니터링하기 위해 사용된 일반적인 전

류계회로(ammeter circuit)를 보여준다. 교류기회

로에 배치되는 전류계는 오직 한쪽방향으로 교류기

에서 버스까지의 전류흐름을 보여주는 단일극계측

기(single polarity meter)이다. 교류기는 전기자회

로에 다이오드를 포함하고 있기 때문에, 전류는 버

스에서 교류기로 역류할 수 없다.

교류기시스템의 고장탐구를 수행할 때, 항공기 전

류계를 반드시 살펴보아야 한다. 만약 교류기시스

템이 작동하지 않으면, 전류계는 ‘0’을 표시한다. 이 

경우에 배터리는 방전된다. 전압계는 또한 교류기

시스템의 문제를 해결할 때 필요하다. 전압계는 엔

진과 교류기가 작동하는 동안 전기 계통에 설치되

어 있어야 한다. 시스템운영은 대개 지정된 범위(전

기 계통에 따라 약 14[V] 또는 28[V]) 내의 전압을 

생산한다. 항공기 매뉴얼을 참고하고 시스템 전압이 

정확한지 확인한다. 만약 전압이 규정값 이하라면, 

충전시스템을 점검하여야 한다.

2.3.1.4 외부전원회로(External Power Circuit)

지상전원에서 항공기로 전력을 연결시키기 위해

서 외부전원회로를 이용한다. 외부전원은 엔진 시

동이나 항공기에서 정비활동을 위해 사용한다. 이

러한 유형의 시스템은 배터리를 방전하지 않고 여
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controlled by the pilot through the alternator master switch. 
The alternator master switch in turn operates a circuit within 
the alternator control unit (or voltage regulator) and sends 
current to the alternator field. If the alternator is powered by 
the aircraft engine, the alternator produces electrical power 
for the aircraft electrical loads. The alternator control circuit 
contains the three major components of the alternator circuit: 
alternator, voltage regulator, and alternator master switch. 
[Figure 9-87]

The voltage regulator controls the generator field current 
according to aircraft electrical load. If the aircraft engine is 
running and the alternator master switch is on, the voltage 
regulator adjusts current to the alternator field as needed. 
If more current flows to the alternator field, the alternator 

output increases and feeds the aircraft loads through the 
distribution bus. 

All alternators must be monitored for correct output. Most 
light aircraft employ an ammeter to monitor alternator output. 
Figure 9-88 shows a typical ammeter circuit used to monitor 
alternator output. An ammeter placed in the alternator circuit 
is a single polarity meter that shows current flow in only one 
direction. This flow is from the alternator to the bus. Since 

[그림 2-85] Typical ammeter circuit used to monitor alternator output
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the alternator contains diodes in the armature circuit, current 
cannot reverse flow from the bus to the alternator.

When troubleshooting an alternator system, be sure to 
monitor the aircraft ammeter. If the alternator system is 
inoperative, the ammeter gives a zero indication. In this 
case, the battery is being discharged. A voltmeter is also a 
valuable tool when troubleshooting an alternator system. The 
voltmeter should be installed in the electrical system while 
the engine is running and the alternator operating. A system 
operating normally produces a voltage within the specified 
limits (approximately 14 volts or 28 volts depending on the 
electrical system). Consult the aircraft manual and verify the 
system voltage is correct. If the voltage is below specified 
values, the charging system should be inspected.
 
External Power Circuit
Many aircraft employ an external power circuit that provides 
a means of connecting electrical power from a ground source 
to the aircraft. External power is often used for starting the 
engine or maintenance activities on the aircraft. This type of 
system allows operation of various electrical systems without 
discharging the battery. The external power systems typically 
consists of an electrical plug located in a convenient area of 
the fuselage, an electrical solenoid used to connect external 
power to the bus, and the related wiring for the system. A 
common external power receptacle is shown in Figure 9-89. 

Figure 9-90 shows how the external power receptacle 
connects to the external power solenoid through a reverse 
polarity diode. This diode is used to prevent any accidental 
connection in the event the external power supply has the 
incorrect polarity (i.e., a reverse of the positive and negative 
electrical connections). A reverse polarity connection could 
be catastrophic to the aircraft’s electrical system. If a ground 
power source with a reverse polarity is connected, the diode 
blocks current and the external power solenoid does not close. 

This diagram also shows that external power can be used to 
charge the aircraft battery or power the aircraft electrical 
loads. For external power to start the aircraft engine or power 
electrical loads, the battery master switch must be closed. 

Starter Circuit
Virtually all modern aircraft employ an electric motor to start 
the aircraft engine. Since starting the engine requires several 
horsepower, the starter motor can often draw 100 or more 
amperes. For this reason, all starter motors are controlled 
through a solenoid. [Figure 9-91]
 
The starter circuit must be connected as close as practical 
to the battery since large wire is needed to power the starter 
motor and weight savings can be achieved when the battery 
and the starter are installed close to each other in the aircraft. 
As shown in the starter circuit diagram, the start switch can 
be part of a multifunction switch that is also used to control 
the engine magnetos. [Figure 9-92]

The starter can be powered by either the aircraft battery or 
the external power supply. Often when the aircraft battery 

[그림 2-86] External power receptacle
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러 전기시스템을 작동하게 한다. 외부전원시스템

은 일반적으로 동체에 위치한 전기플러그, 버스

에 외부전원을 연결하는 솔레노이드, 그리고 시스

템에 관련된 배선으로 구성된다. 그림 2-86에서

는 일반적인 외부전원리셉터클(external power 

receptacle)을 보여준다.

그림 2-87에서는 외부전원 리셉터클이 역극성 다

이오드(reverse polarity diode)를 통해 외부전원솔

레노이드(external power solenoid)에 어떻게 연

결되어 있는지 보여준다. 이 다이오드는 외부전원

공급이 부정확한 극성을 가질 경우에, 예를 들어 양

과 음의 배선이 반대로 되는, 임의의 우발적인 접속

을 방지하기 위해 사용된다. 역극성접속은 항공기

의 전기시스템에 큰 재해가 될 수 있다. 만약 역극성

으로 지상전력원이 연결되면, 다이오드는 전류를 차

단하고 외부전원솔레노이드는 접속되지 않는다. 그

림 2-87은 외부전원이 항공기 배터리를 충전하거나 

항공기 전기부하에 동력을 공급하기 위해 사용될 수 

있음을 보여준다. 항공기 엔진과 전기부하에 동력을 

공급하는 외부전원의 작동을 위해 배터리마스터스

위치의 접속이 필요하다.

2.3.1.5 시동기회로(Starter Circuit)

그림 2-88과 같이, 실질적으로 모든 현대 항공기

는 항공기 엔진 시동을 위해 전동기를 사용한다. 엔

진 시동에는 많은 마력이 필요하기 때문에, 시동전

[그림 2-87] A simple external power circuit diagram
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the alternator contains diodes in the armature circuit, current 
cannot reverse flow from the bus to the alternator.

When troubleshooting an alternator system, be sure to 
monitor the aircraft ammeter. If the alternator system is 
inoperative, the ammeter gives a zero indication. In this 
case, the battery is being discharged. A voltmeter is also a 
valuable tool when troubleshooting an alternator system. The 
voltmeter should be installed in the electrical system while 
the engine is running and the alternator operating. A system 
operating normally produces a voltage within the specified 
limits (approximately 14 volts or 28 volts depending on the 
electrical system). Consult the aircraft manual and verify the 
system voltage is correct. If the voltage is below specified 
values, the charging system should be inspected.
 
External Power Circuit
Many aircraft employ an external power circuit that provides 
a means of connecting electrical power from a ground source 
to the aircraft. External power is often used for starting the 
engine or maintenance activities on the aircraft. This type of 
system allows operation of various electrical systems without 
discharging the battery. The external power systems typically 
consists of an electrical plug located in a convenient area of 
the fuselage, an electrical solenoid used to connect external 
power to the bus, and the related wiring for the system. A 
common external power receptacle is shown in Figure 9-89. 

Figure 9-90 shows how the external power receptacle 
connects to the external power solenoid through a reverse 
polarity diode. This diode is used to prevent any accidental 
connection in the event the external power supply has the 
incorrect polarity (i.e., a reverse of the positive and negative 
electrical connections). A reverse polarity connection could 
be catastrophic to the aircraft’s electrical system. If a ground 
power source with a reverse polarity is connected, the diode 
blocks current and the external power solenoid does not close. 

This diagram also shows that external power can be used to 
charge the aircraft battery or power the aircraft electrical 
loads. For external power to start the aircraft engine or power 
electrical loads, the battery master switch must be closed. 

Starter Circuit
Virtually all modern aircraft employ an electric motor to start 
the aircraft engine. Since starting the engine requires several 
horsepower, the starter motor can often draw 100 or more 
amperes. For this reason, all starter motors are controlled 
through a solenoid. [Figure 9-91]
 
The starter circuit must be connected as close as practical 
to the battery since large wire is needed to power the starter 
motor and weight savings can be achieved when the battery 
and the starter are installed close to each other in the aircraft. 
As shown in the starter circuit diagram, the start switch can 
be part of a multifunction switch that is also used to control 
the engine magnetos. [Figure 9-92]

The starter can be powered by either the aircraft battery or 
the external power supply. Often when the aircraft battery 
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Figure 9-92. Multifunction starter switch.

is weak or in need of charging, the external power circuit is 
used to power the starter. During most typical operations, the 
starter is powered by the aircraft battery. The battery master 
must be on and the master solenoid closed in order to start 
the engine with the battery. 

Avionics Power Circuit
Many aircraft contain a separate power distribution bus 
specifically for electronics equipment. This bus is often 
referred to as an avionics bus. Since modern avionics 
equipment employs sensitive electronic circuits, it is often 
advantageous to disconnect all avionics from electrical power 
to protect their circuits. For example, the avionics bus is often 
depowered when the starter motor is activated. This helps to 
prevent any transient voltage spikes produced by the starter 
from entering the sensitive avionics. [Figure 9-93]

The circuit employs a normally closed (NC) solenoid that 
connects the avionics bus to the main power bus. The 
electromagnet of the solenoid is activated whenever the 
starter is engaged. Current is sent from the starter switch 
through Diode D1, causing the solenoid to open and depower 
the avionics bus. At that time, all electronics connected to 
the avionics bus will lose power. The avionics contactor is 
also activated whenever external power is connected to the 
aircraft. In this case, current travels through diodes D2 and 
D3 to the avionics bus contactor. 

[그림 2-88] Starter circuit
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동기(starter motor)는 종종 100[ampere] 이상 끌

어들일 수 있다. 이런 이유로, 모든 시동전동기는 솔

레노이드를 통해 제어된다.

굵은 전선이 시동전동기에 동력을 공급하기 위해 

필요하고 배터리와 시동기가 항공기에서 서로 가까

이 장착될 때 무게경감을 이룰 수 있어, 시동기회로

는 배터리에 최대한 가까이에 연결되어야 한다. 시

동기회로도(starter circuit diagram)와 같이, 시동

기스위치(starter switch)는 엔진마그네토(engine 

magneto, 내연 기관의 고압자석발전기)를 제어하

기 위해 사용되는 다기능스위치(multi-function 

switch)의 일부일 수 있다.

시동기는 항공기 배터리 또는 외부전원장치에 의

해 동력이 공급될 수 있다. 종종 항공기 배터리가 약

하거나 또는 충전을 필요로 할 때, 외부전원회로는 

시동기에 동력을 공급하기 위해 사용된다. 일반적

인 작동 시, 시동기는 항공기 배터리에 의해 동력이 

공급된다. 배터리마스터스위치는 켜져야 하고 마스

터솔레노이드(master solenoid)는 배터리로 엔진을 

시동하기 위해 접속되어야 한다.

2.3.1.6 ��항공전자기기 전원회로	  

(Avionics Power Circuit)

그림 2-90과 같이, 많은 항공기는 전자장치를 위

해 단독배전버스(separate power distribution 

bus)를 갖고 있다. 이 버스는 가끔 항공전자기기버

스(avionics bus)라고 부른다. 현대의 항공전자장비

(avionics equipment)는 민감한 전자회로를 쓰기 

때문에, 항공전자장비의 회로를 보호하기 위해 전력

으로부터 모든 항공전자기기를 분리하는 것이 유리

하다. 예를 들어, 항공전자기기버스는 시동전동기

(starter motor)가 작동할 때, 종종 동력이 공급되

지 않는 경우가 있는데, 이것은 시동기에 의해 일으

켜진 과도전압이 민감한 항공전자기기로 들어가는 

것을 방지하기 위한 것이다.

회로는 주 전원버스로 항공전자기기를 연결하는 

정상닫힘식솔레노이드(normally closed solenoid)

를 이용한다. 솔레노이드의 전자석은 시동기가 작동

될 때마다 작동된다. 솔레노이드가 개방되고 항공전

자기기버스에 동력을 공급하지 않게 하는, 전류는 

시동기스위치(starter switch)로부터 다이오드 D1

을 통해 보내진다. 동시에 항공전자기기버스에 연결

된 모든 전자장치는 전원을 상실한다. 항공전자기기

접촉기(avionics contactor) 또한 외부전원이 항공

기에 연결될 때 항상 작동된다. 이 경우에, 전류는 

다이오드 D2와 D3을 통해 항공전자기기버스 접촉

기로 이동한다.

독립된 항공전자기기전원스위치(avionics power 

switch)는 또한 전체의 항공전자기기버스의 전원을 
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is weak or in need of charging, the external power circuit is 
used to power the starter. During most typical operations, the 
starter is powered by the aircraft battery. The battery master 
must be on and the master solenoid closed in order to start 
the engine with the battery. 

Avionics Power Circuit
Many aircraft contain a separate power distribution bus 
specifically for electronics equipment. This bus is often 
referred to as an avionics bus. Since modern avionics 
equipment employs sensitive electronic circuits, it is often 
advantageous to disconnect all avionics from electrical power 
to protect their circuits. For example, the avionics bus is often 
depowered when the starter motor is activated. This helps to 
prevent any transient voltage spikes produced by the starter 
from entering the sensitive avionics. [Figure 9-93]

The circuit employs a normally closed (NC) solenoid that 
connects the avionics bus to the main power bus. The 
electromagnet of the solenoid is activated whenever the 
starter is engaged. Current is sent from the starter switch 
through Diode D1, causing the solenoid to open and depower 
the avionics bus. At that time, all electronics connected to 
the avionics bus will lose power. The avionics contactor is 
also activated whenever external power is connected to the 
aircraft. In this case, current travels through diodes D2 and 
D3 to the avionics bus contactor. 

[그림 2-89] Multifunction starter switch
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끊는 데 사용된다. 일반적인 항공전자기기전원스위

치는 항공전자기기전원버스(avionics power bus)

와 직렬로 배선된다. 일부의 경우, 회로차단기스위

치(circuit breaker switch)라고 부르는, 이 스위치

는 회로차단기와 결합되고 두 가지의 기능을 수행

한다. 또한 항공전자기기접촉기는 접촉기가 주 모

선(main bus)으로부터 항공전자기기버스를 분리

(분할)하기 때문에, 가끔 분할버스릴레이(split bus 

relay)라고도 부른다.

2.3.1.7 착륙장치회로(Landing Gear Circuit)

경량항공기에서 찾아볼 수 있는 또 다른 일반적

인 회로는 고성능경량항공기(high-performance 

light aircraft)에 접개들이식착륙장치시스템

(retractable landing gear system)을 작동시킨다. 

이들 비행기는 일반적으로 기어(gear)를 움직이기 

위해 유압 시스템을 사용한다. 이륙 후에, 조종사는 

Retract(UP) 위치로 기어위치스위치(gear position 

switch)를 이동하고, 이것은 전동기를 시동시킨다. 

전동기는 유압펌프를 작동시키고, 유압시스템은 착

륙장치를 움직인다. 시스템의 정확한 작동을 보장하

기 위해, 착륙장치 전기시스템은 상대적으로 복잡하

다. 전기시스템은 오른쪽기어, 왼쪽기어, 그리고 전

방기어, 각각의 위치와 완전올림(Full Up) 또는 완

전내림(Full Down)에 도달할 때를 측정해야 하며, 

전동기는 이것에 따라서 제어된다. 기어의 우발적인 

작동을 방지하기 위한 안전장치가 있다.

일련의 제한스위치(limit switch)는 시스템의 작동 

중에 각각의 기어의 위치를 모니터링 하기 위해 필

요하다. 제한스위치는 기어가 이동의 한도에 도달할 

때 작동되는 단순한 스프링작동식(spring-loaded), 

순간접점스위치(momentary contact switch)이다. 

일반적으로 착륙장치 바퀴집(wheel well)에 장착된 

6개의 제한스위치가 있다. 3개의 올림제한스위치

(up-limit switch)는 기어가 Full Retract(UP) 위

치에 도달할 때 감지하기 위해 사용된다. 3개의 내

림제한스위치(down-limit switch)는 기어가 Full 

Extended(Down) 위치에 도달할 때 감지하도록 사

용된다. 이들 스위치의 각각은 기어가 주어진 적합

한 한도에 도달할 때 착륙장치어셈블리의 구성요소

에 의해 기계적으로 작동된다.

착륙장치시스템은 또한 기어가 착륙을 위해 안전

한 위치에 있다는 것을 조종사에게 표시를 제공한

다. 대부분 항공기는 3개의 기어 모두가 착륙위치로 
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is weak or in need of charging, the external power circuit is 
used to power the starter. During most typical operations, the 
starter is powered by the aircraft battery. The battery master 
must be on and the master solenoid closed in order to start 
the engine with the battery. 

Avionics Power Circuit
Many aircraft contain a separate power distribution bus 
specifically for electronics equipment. This bus is often 
referred to as an avionics bus. Since modern avionics 
equipment employs sensitive electronic circuits, it is often 
advantageous to disconnect all avionics from electrical power 
to protect their circuits. For example, the avionics bus is often 
depowered when the starter motor is activated. This helps to 
prevent any transient voltage spikes produced by the starter 
from entering the sensitive avionics. [Figure 9-93]

The circuit employs a normally closed (NC) solenoid that 
connects the avionics bus to the main power bus. The 
electromagnet of the solenoid is activated whenever the 
starter is engaged. Current is sent from the starter switch 
through Diode D1, causing the solenoid to open and depower 
the avionics bus. At that time, all electronics connected to 
the avionics bus will lose power. The avionics contactor is 
also activated whenever external power is connected to the 
aircraft. In this case, current travels through diodes D2 and 
D3 to the avionics bus contactor. 

[그림 2-90] Avionics power circuit
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내려오고 잠겼을 때 일련의 3개의 녹색등를 사용한

다. 이들 3개의 녹색등은 착륙장치 바퀴집에서 찾아

볼 수 있는 올림제한스위치와 내림제한스위치에 의

해 작동된다. 그림 2-91에서는 착륙장치 위치스위

치와 3개의 기어내림 표시를 보여주는 전형적인 계

기판을 보여준다.

그림 2-92의 왼쪽 위 구석에 위치된 유압모터·

펌프어셈블리(hydraulic motor/pump assembly)

는 Up 솔레노이드 또는 Down 솔레노이드를 통하

여 동력이 공급된다. 솔레노이드는 왼쪽 아래에 있

는 기어선택스위치(gear selector switch)와 그림 

2-92의 중앙에 있는 6개의 착륙장치 제한스위치

에 의해서 제어된다. 3개의 기어내림지시기(Gear 

DOWN Indicator)는 3개의 기어내림스위치(gear 

DOWN switch)에 의해 통제되는 개개의 녹색등이

다. 각각의 기어가 내림위치에 도달할 때, 제한스위

치는 내림위치로 움직이고, 녹색등은 켜진다.

그림 2-92에서는 완전내림위치(Full DOWN 

Position)에 있는 착륙장치를 보여준다. 항상 착륙

장치 전기회로도를 해독할 때 기어 위치를 아는 것

은 아주 중요하다. 기어 위치를 알면 정비사가 그림

을 분석하고 회로의 정확한 작동을 이해하는 데 도

움이 된다. 또 다른 중요한 개념은 하나 이상의 회

로가 착륙장치를 작동시키는 데 사용된다는 것이

다. 이 시스템에서 그림 2-92의 오른쪽 위에 저전

류제어회로가 있고, CB2는 5[ampere]에서 튄다. 

이 회로는 표시등과 기어전동기 접촉기의 제어를 위

해 사용된다. 그림 2-92의 오른쪽 위에 기어전동

[그림 2-91] Instrument panel showing the landing gear position switch and the three gear down indicators

9-52

Figure 9-94. Instrument panel showing the landing gear position switch and the three gear down indicators.

A separate avionics power switch may also be used to 
disconnect the entire avionics bus. A typical avionics power 
switch is shown wired in series with the avionics power bus. 
In some cases, this switch is combined with a circuit breaker 
and performs two functions (called a circuit breaker switch). 
It should also be noted that the avionics contactor is often 
referred to as a split bus relay, since the contactor separates 
(splits) the avionics bus from the main bus. 

Landing Gear Circuit
Another common circuit found on light aircraft operates 
the retractable landing gear systems on high-performance 
light aircraft. These airplanes typically employ a hydraulic 
system to move the gear. After takeoff, the pilot moves 
the gear position switch to the retract position, starting an 
electric motor. The motor operates a hydraulic pump, and the 
hydraulic system moves the landing gear. To ensure correct 
operation of the system, the landing gear electrical system 
is relatively complex. The electrical system must detect the 
position of each gear (right, left, nose) and determine when 
each reaches full up or down; the motor is then controlled 
accordingly. There are safety systems to help prevent 
accidental actuation of the gear. 

A series of limit switches are needed to monitor the position 
of each gear during the operation of the system. (A limit 

switch is simply a spring-loaded, momentary contact switch 
that is activated when a gear reaches it limit of travel.) 
Typically, there are six limit switches located in the landing 
gear wheel wells. The three up-limit switches are used to 
detect when the gear reaches the full retract (UP) position. 
Three down-limit switches are used to detect when the gear 
reach the full extended (DOWN) position. Each of these 
switches is mechanically activated by a component of the 
landing gear assembly when the appropriate gear reaches 
a given limit.

The landing gear system must also provide an indication to 
the pilot that the gear is in a safe position for landing. Many 
aircraft employ a series of three green lights when all three 
gears are down and locked in the landing position. These three 
lights are activated by the up- and down-limit switches found 
in the gear wheel well. A typical instrument panel showing 
the landing gear position switch and the three gears down 
indicators is shown in Figure 9-94. 

The hydraulic motor/pump assembly located in the upper left 
corner of Figure 9-95 is powered through either the UP or 
DOWN solenoids (top left). The solenoids are controlled by 
the gear selector switch (bottom left) and the six landing gear 
limit switches (located in the center of Figure 9-95). The three 
gear DOWN indicators are individual green lights (center of 
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[그림 2-92] Aircraft landing gear schematic while gear is in the DOWN and locked position
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Figure 9-95. Aircraft landing gear schematic while gear is in the DOWN and locked position.

Figure 9-95) controlled by the three gear DOWN switches. 
As each gear reaches its DOWN position, the limit switch 
moves to the DOWN position, and the light is illuminated. 

Figure 9-95 shows the landing gear in the full DOWN 
position. It is always important to know gear position 

when reading landing gear electrical diagrams. Knowing 
gear position helps the technician to analyze the diagram 
and understand correct operation of the circuits. Another 
important concept is that more than one circuit is used to 
operate the landing gear. On this system, there is a low 
current control circuit fused at 5 amps (CB2, top right of 
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기에 동력을 공급하기 위한 단독회로가 있고, CB3

는 30[amp]에서 튄다. 이 회로는 대용량전기흐름

을 운반하기 때문에, 전선은 짧고 러버브츠(Rubber 

Boots) 또는 나일론(Nylon) 절연체로 보호된다.

다음 단락에서는 시스템이 기어 올림과 내림으로 

움직일 때 착륙장치회로를 통해 흐르는 전류를 설명

한다. 그림 2-93에서는 기어가 내림 위치로 이동하

고 있을 때를 보여준다. 전류흐름은 각각의 설명을 

위해 붉은 색으로 표시하였다.

기어내림(Gear Down) 전동기가 작동하기 위해

서, 전류는 CB2를 떠나 Terminal 1을 거쳐 내림제

한스위치의 NOT DOWN 접점으로, Terminal 3을 

거쳐, 왼쪽 위에 DOWN 솔레노이드 양극단자로 흘

러야 한다. DOWN 솔레노이드코일의 음(-) 쪽은 기

어선택스위치를 거쳐 접지로 연결된다. 기어내림스

위치는 병렬로 배선되어 기어가 완전내림위치에 도

달할 때 작동하는 것을 기억하라. 기어내림 전동기

는 3개의 기어가 Full DOWN에 도달해야 멈춘다. 

또한 기어선택스위치는 기어솔레노이드의 음(-) 쪽

을 제어하는 것을 주목해야 한다. 선택스위치는 UP 

솔레노이드와 DOWN 솔레노이드 모두에서 접지회

로의 제어를 통해 기어올림과 내림 전동기의 독립제

어를 할 수 있다.

착륙장치 제어회로가 DOWN 솔레노이드로 양(+)

전압을 보내는 동시에 기어선택스위치는 음(-)전압

을 보내고 있을 때, 솔레노이드 자석에 전압이 가해

진다. Gear DOWN 솔레노이드에 전압이 가해지면, 

고전류기어전동기회로(high-current gear motor 

circuit)는 CB1에서 Down 솔레노이드 접점을 거쳐 

기어내림 전동기로 전류를 보낸다. 전동기가 돌아

갈 때, 유압펌프는 압력을 일으키고 기어는 움직이

기 시작한다. 3개의 기어 모두가 내림위치에 도달할 

때, 기어내림스위치들은 내림위치로 움직이고, 3개

의 녹색등이 조명되며, 그리고 기어전동기는 완성된 

기어내림순환(Gear DOWN cycle)을 멈춘다.

그림 2-94에서는 기어가 Retract(UP) 위치로 움

직일 때 적색으로 보여주는 전류흐름경로를 가지고 

있는 착륙장치 전기회로도를 보여준다. 그림의 오른

쪽 구석 위에서 시작하여, 전류는 제어회로에 있는 

CB2를 거치고 Terminal 1을 거쳐 3개의 기어올림

스위치(gear UP switch)의 각각으로 흘러야 한다. 

기어올림스위치가 Not UP 위치에 있으면 , 전류는 

Terminal 2로 흐르고 결국은 스쿼트스위치(squat 

switch)를 거쳐 UP 솔레노이드 전자석코일로 흐른

다. UP 솔레노이드코일은 기어선택스위치를 통해 

음(-)전압을 받는다. UP 솔레노이드코일이 작동되

면, UP 솔레노이드는 접속하고 전원은 전동기회로

를 거쳐 이동한다. 전동기에 전원을 공급하기 위해, 

전류는 버스에서 CB1을 거쳐 DOWN 솔레노이드에

서 단자 앞에서 UP 솔레노이드를 거쳐 UP 전동기

로 이동한다. 전류는 DOWN 솔레노이드가 작동되

지 않았기 때문에 이때에는 DOWN 솔레노이드를 

거쳐 이동할 수 없다는 것을 기억하라. UP 전동기가 

돌아갈 때, 각각의 기어는 Retract 위치로 이동한

다. 그러면 기어올림스위치는 NOT UP Position에

서 UP Position으로 움직인다. 마지막 기어가 Up에 

도달할 때, 전류는 Terminal 2로 더 이상 이동하지 

않고 기어전동기는 멈춘다. 기어전동기가 3개의 기

어 모두가 요구된 위치에 도달할 때까지 계속 작동

함을 의미하는, 기어스위치의 병렬 배선은, DOWN

에서와 동일하다.

착륙장치작동의 양쪽 DOWN과 UP 순환 내내, 
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[그림 2-93] Landing gear moving down diagram
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Figure 9-96. Landing gear moving down diagram.

Figure 9-95). This circuit is used for indicator lights and 
the control of the gear motor contactors. There is a separate 
circuit to power the gear motor fused at 30 amps (CB3, top 
right of Figure 9-95). Since this circuit carries a large current 
flow, the wires would be as short as practical and carefully 
protected with rubber boots or nylon insulators. 

The following paragraphs describe current flow through 
the landing gear circuit as the system moves the gear up 
and down. Be sure to refer to Figure 9-96 often during the 
following discussions. Figure 9-96 shows current flow when 
the gear is traveling to the extend (DOWN) position. Current 
flow is highlighted in red for each description.
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[그림 2-94] Aircraft landing gear schematic while gear is moving to the UP position
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Figure 9-97. Aircraft landing gear schematic while gear is moving to the UP position.

Some aircraft use an inverter power switch to control AC 
power. Many aircraft simply power the inverter whenever the 
DC bus is powered and no inverter power switch is needed. 
On complex aircraft, more than one inverter may be used to 

provide a backup AC power source. Many inverters also offer 
more than one voltage output. Two common voltages found 
on aircraft inverters are 26VAC and 115VAC.
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전류는 제한스위치에서 Terminal 2로 이동한다. 

Terminal 2에서, 기어선택스위치를 거쳐 기어언세

이프등(unsafe light)으로 전류경로가 이루어진다. 

만약 기어셀렉터(gear selector)가 기어는 DOWN

이고 조종사는 UP으로 선택했을 경우와 같이 현

재의 기어 위치와 일치하지 않는다면, 언세이프등

(unsafe light)이 켜진다.

그림 2-93의 왼쪽 중간에 보여준, 스쿼트스위

치(squat switch)는 항공기가 GROUND 또는 

FLIGHT에 있는지 판단할 때 사용된다. 이 스위

치는 착륙장치 스트러트(strut)에 위치한다. 항공

기의 무게가 스트러트를 압축시킬 때, 스위치는 

작동되고 GROUND 위치로 움직인다. 스위치가 

GROUND 위치에 있을 때, 기어는 접어 넣어질 수 

없고 만약 조종사가 기어올림(Gear UP)을 선택한

다면 경적(warning horn)이 울린다. 스쿼트스위

치는 때때로 WOW(Weight-on-wheel) 스위치라

고도 불린다.

스로틀스위치(throttle switch) 또한 대부분 항공

기에서 착륙장치회로와 함께 사용된다. 만약 스로

틀(throttle)이 어떤 정해진 지점을 넘어서 속력이 

늦추어졌다면, 항공기는 하강하고 결국 착륙한다. 

따라서 항공기 제작사는 엔진동력이 줄었을 때에는 

언제나 스로틀스위치가 작동되도록 제작한다. 만

약 엔진동력이 너무 낮게 줄었다면, 착륙장치를 내

리도록 조종사에게 알릴 수 있도록 경적이 울린다. 

물론 이 경적은 만약 기어가 이미 DOWN에 있거나 

또는 조종사가 기어스위치를 내림위치로 선택했을 

경우에는 울리지 않는다. 이 경적은 만약 항공기가 

지상에 있고 기어스위치를 UP 위치로 이동시켰을 

경우에도 울린다. 그림 2-93에서는 왼쪽 아래에 

경적을 보여준다.

2.3.1.8 교류 공급(AC Supply)

현대의 경량항공기는 저전력교류전기시스템(low-

power AC electrical system)을 쓴다. 일반적으로, 

교류시스템은 단지 교류를 사용하여 작동하는 특정 

계기와 일부 조명에 동력을 공급하기 위해 사용된

다. 전계발광판(electro-luminescent panel)은 항

공기 계기판을 위해 널리 보급된 조명시스템이며 교

류 시스템을 필요로 한다. 전계발광조명(electro-

luminescent lighting)은 가볍고 효율적이어서 항

공기에 적용하기 좋다. 전계발광재료는 전압이 공급

되었을 때 빛나는 반죽 같은 물질이다. 이 재료는 일

반적으로 플라스틱판으로 성형되어 조명으로 사용

된다.

변환장치라고 부르는 장치는 경량항공기에서 필요

로 할 때 교류를 공급하기 위해 사용된다. 간단히 말

해, 변환장치는 직류를 교류로 변환시킨다. 두 가지 

형태의 변환장치를 항공기에서 찾아볼 수 있다. 회

전형변환장치(rotary inverter)와 정지형변환장치

(static inverter)인데, 회전형변환장치는 낮은 신뢰

성, 과도한 무게, 그리고 비효율로 인하여 구형 항공

기에서만 볼 수 있다. 회전형변환장치는 교류발전기

를 회전시키는 직류전동기를 쓴다. 장치는 일반적으

로 하나의 부품이고 전압안정도를 확보하기 위해 전

압조절기회로를 포함한다. 대부분 항공기는 회전형

변환장치 대신에 현대적인 정지형변환장치를 갖춘

다. 이름에서 알 수 있듯이, 정지형변환장치는 가동

부를 포함하지 않고 직류에서 교류로 전환시키기 위

해 전자회로소자를 사용한다. 그림 2-95에서는 정

지형변환장치를 보여준다. 그림 2-96과 같이, 교류
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가 경량항공기에서 사용될 때에는 언제나, 직류시스

템으로부터 분리된 배전회로(distribution circuit)

를 사용해야 한다.

일부 항공기는 교류전력을 제어하기 위해 변환기

전원스위치(inverter power switch)를 이용한다. 

직류버스(DC bus)에 동력이 공급되는 동시에 변환

기전원스위치가 필요하지 않을 때에 항공기는 단순

히 변환기에 동력을 공급한다. 복잡한 항공기에서, 

1개 이상의 변환기는 예비교류전력원(backup AC 

power source)을 백업하기 위해 사용된다. 대부분 

변환기는 한 가지 이상의 전압출력을 제공한다. 항

공기 변환기에서 찾아볼 수 있는 두 가지 일반적인 

전압은 26[V]와 115[V] 교류이다.

2.3.2 ��경량 다발항공기(Light Multiengine Aircraft)

다발항공기는 일반적으로 단발항공기보다 더 빠

르게, 더 높게, 그리고 더 멀리 비행한다. 다발항공

기는 경량단발기에 비해 추가된 안전성과 대리기능

(redundancy, 어느 장치가 고장 났을 때 동일한 기

능을 할 수 있는 장치)으로 설계되었고, 그런 까닭

에, 종종 더 복잡한 배전시스템(power distribution 

system)을 포함한다. 쌍발로서, 이 항공기는 항공

기의 다양한 부하에 전류를 공급하는 2개의 교류
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Figure 9-98. A static inverter.
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Light Multiengine Aircraft
Multiengine aircraft typically fly faster, higher, and farther 
than single engine aircraft. Multiengine aircraft are designed 
for added safety and redundancy and, therefore, often contain 
a more complex power distribution system when compared to 
light single-engine aircraft. With two engines, these aircraft 
can drive two alternators (or generators) that supply current 
to the various loads of the aircraft. The electrical distribution 
bus system is also divided into two or more systems. These 
bus systems are typically connected through a series of circuit 
protectors, diodes, and relays. The bus system is designed to 
create a power distribution system that is extremely reliable by 
supplying current to most loads through more than one source. 

Paralleling Alternators or Generators
Since two alternators (or generators) are used on twin engine 
aircraft, it becomes vital to ensure both alternators share the 
electrical load equally. This process of equalizing alternator 
outputs is often called paralleling. In general, paralleling is a 
simple process when dealing with DC power systems found 
on light aircraft. If both alternators are connected to the 
same load bus and both alternators produce the same output 
voltage, the alternators share the load equally. Therefore, 
the paralleling systems must ensure both power producers 
maintain system voltage within a few tenths of a volt. For 
most twin-engine aircraft, the voltage would be between 
26.5-volt and 28-volt DC with the alternators operating. A 
simple vibrating point system used for paralleling alternators 
is found in Figure 9-100. 

As can be seen in Figure 9-100, both left and right voltage 
regulators contain a paralleling coil connected to the output 
of each alternator. This paralleling coil works in conjunction 
with the voltage coil of the regulator to ensure proper 
alternator output. The paralleling coils are wired in series 
between the output terminals of both alternators. Therefore, if 
the two alternators provide equal voltages, the paralleling coil 
has no effect. If one alternator has a higher voltage output, 
the paralleling coils create the appropriate magnetic force to 
open/close the contact points, controlling field current and 
control alternator output. 

Today’s aircraft employ solid-state control circuits to ensure 
proper paralleling of the alternators. Older aircraft use 
vibrating point voltage regulators or carbon-pile regulators 
to monitor and control alternator output. For the most part, 
all carbon-pile regulators have been replaced except on 
historic aircraft. Many aircraft still maintain a vibrating 
point system, although these systems are no longer being 

[그림 2-95] A static inverter

[그림 2-96] Distribution circuit
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Light Multiengine Aircraft
Multiengine aircraft typically fly faster, higher, and farther 
than single engine aircraft. Multiengine aircraft are designed 
for added safety and redundancy and, therefore, often contain 
a more complex power distribution system when compared to 
light single-engine aircraft. With two engines, these aircraft 
can drive two alternators (or generators) that supply current 
to the various loads of the aircraft. The electrical distribution 
bus system is also divided into two or more systems. These 
bus systems are typically connected through a series of circuit 
protectors, diodes, and relays. The bus system is designed to 
create a power distribution system that is extremely reliable by 
supplying current to most loads through more than one source. 

Paralleling Alternators or Generators
Since two alternators (or generators) are used on twin engine 
aircraft, it becomes vital to ensure both alternators share the 
electrical load equally. This process of equalizing alternator 
outputs is often called paralleling. In general, paralleling is a 
simple process when dealing with DC power systems found 
on light aircraft. If both alternators are connected to the 
same load bus and both alternators produce the same output 
voltage, the alternators share the load equally. Therefore, 
the paralleling systems must ensure both power producers 
maintain system voltage within a few tenths of a volt. For 
most twin-engine aircraft, the voltage would be between 
26.5-volt and 28-volt DC with the alternators operating. A 
simple vibrating point system used for paralleling alternators 
is found in Figure 9-100. 

As can be seen in Figure 9-100, both left and right voltage 
regulators contain a paralleling coil connected to the output 
of each alternator. This paralleling coil works in conjunction 
with the voltage coil of the regulator to ensure proper 
alternator output. The paralleling coils are wired in series 
between the output terminals of both alternators. Therefore, if 
the two alternators provide equal voltages, the paralleling coil 
has no effect. If one alternator has a higher voltage output, 
the paralleling coils create the appropriate magnetic force to 
open/close the contact points, controlling field current and 
control alternator output. 

Today’s aircraft employ solid-state control circuits to ensure 
proper paralleling of the alternators. Older aircraft use 
vibrating point voltage regulators or carbon-pile regulators 
to monitor and control alternator output. For the most part, 
all carbon-pile regulators have been replaced except on 
historic aircraft. Many aircraft still maintain a vibrating 
point system, although these systems are no longer being 
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기 또는 발전기를 가동할 수 있다. 배전버스시스템

(electrical distribution bus system)은 2개 이상의 

시스템으로 나뉜다. 배전버스시스템은 일반적으로 

일련의 회로보호기, 다이오드, 그리고 릴레이를 통

해 연결된다. 배전버스시스템은 1개 이상의 전원을 

통해 대부분 부하에 전류를 공급하며 매우 안정적인 

배전시스템을 만들어 내도록 설계된다.

2.3.2.1 ��병렬접속 교류기 또는 발전기	

(Paralleling Alternators or Generators)

2개의 교류기 또는 발전기가 쌍발항공기(twin-

engine aircraft)에 사용되기 때문에, 양쪽 교류기

에 균등하게 전기부하가 걸려야 한다. 교류기 출력

의 동등화 처리는 종종 병렬접속이라고 부른다. 일

반적으로, 병렬접속은 경량항공기에서 직류전력시

스템(DC power system)을 처리할 때 간단한 과정

이다. 만약 양쪽 교류기가 동일한 부하버스에 연결

되고 양쪽 교류기가 동일한 출력전압을 생산한다면, 

교류기는 균등하게 부하를 분배한다. 따라서 병렬

시스템은 양쪽 전력생산기(power producer)가 수 

volt 이내로 시스템전압을 유지할 수 있도록 보장해

야 한다. 대부분 쌍발항공기에서, 전압은 교류기 작

동으로 직류 26.5〜28[V] 사이에 있게 된다. 그림 

2-97에서는 병렬접속 교류기에서 사용된 간단한 진

동접점장치(vibrating point system)를 보여준다.

그림 2-97과 같이, 왼쪽과 오른쪽 전압조절기 모

두는 각각의 교류기의 출력에 연결된 병렬접속코일

(paralleling coil)을 포함하고 있다. 이 병렬접속코

[그림 2-97] Vibrating point system used for paralleling alternators
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Figure 9-100. Vibrating point system used for paralleling alternators.

used on contemporary aircraft. The different types of voltage 
regulators were described earlier in this chapter. 

Power Distribution on Multiengine Aircraft 
The power distribution systems found on modern multiengine 
aircraft contain several distribution points (busses) and 
a variety of control and protection components to ensure 
the reliability of electrical power. As aircraft employ more 
electronics to perform various tasks, the electrical power 
systems becomes more complex and more reliable. One 
means to increase reliability is to ensure more than one 
power source can be used to power any given load. Another 
important design concept is to supply critical electrical 
loads from more than one bus. Twin-engine aircraft, such 
as a typical corporate jet or commuter aircraft, have two 
DC generators; they also have multiple distribution busses 
fed from each generator. Figure 9-101 shows a simplified 
diagram of the power distribution system for a twin-engine 
turboprop aircraft.

This aircraft contains two starter generator units used to start 
the engines and generate DC electrical power. The system 
is typically defined as a split-bus power distribution system 
since there is a left and right generator bus that splits (shares) 
the electrical loads by connecting to each sub-bus through 
a diode and current limiter. The generators are operated in 
parallel and equally carry the loads. 

The primary power supplied for this aircraft is DC, although 
small amounts of AC are supplied by two inverters. The 
aircraft diagram shows the AC power distribution at the top 
and mid left side of the diagram. One inverter is used for main 
AC power and the second operated in standby and ready as a 
backup. Both inverters produce 26-volt AC and 115-volt AC. 
There is an inverter select relay operated by a pilot controlled 
switch used to choose which inverter is active. 

The hot battery bus (right side of Figure 9-101) shows a direct 
connection to the aircraft battery. This bus is always hot if 
there is a charged battery in the aircraft. Items powered by this 
bus may include some basics like the entry door lighting and 
the aircraft clock, which should always have power available. 
Other items on this bus would be critical to flight safety, such 
as fire extinguishers, fuel shut offs, and fuel pumps. During 
a massive system failure, the hot battery bus is the last bus 
on the aircraft that should fail. 

If the battery switch is closed and the battery relay activated, 
battery power is connected to the main battery bus and the 
isolation bus. The main battery bus carries current for engine 
starts and external power. So the main battery bus must 
be large enough to carry the heaviest current loads of the 
aircraft. It is logical to place this bus as close as practical to 
the battery and starters and to ensure the bus is well protected 
from shorts to ground. 
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일은 적당한 교류기 출력을 보장하기 위해 전압조절

기의 전압코일과 함께 작동한다. 병렬접속코일은 양

쪽 교류기의 출력단자(output terminal) 사이에 직

렬로 배선되었다. 따라서 만약 2개의 교류기가 같은 

전압을 공급한다면, 병렬접속코일은 효과를 얻지 못

한다. 만약 1개의 교류기가 더 고전압출력(higher 

voltage output)을 갖는다면, 계자전류 제어와 교류

기 출력을 제어하는 병렬접속코일은 접점을 개방/접

속에 적합한 자력을 만들어낸다.

오늘날 항공기는 교류기의 적절한 병렬접속을 보

장하기 위해 솔리드스테이트 제어회로(solid-state 

control circuit)를 쓴다. 구형 항공기는 교류기 출

력을 모니터링하고 제어하기 위해 진동접점전압조

절기(vibrating point voltage regulator) 또는 카

본파일조절기를 사용한다. 대부분 부품에서, 모든 

카본파일조절기는 역사에 남은 항공기를 제외하고 

대체되었다. 비록 이 시스템들이 현대 항공기에서 

더 이상 사용하고 있지는 않지만, 많은 항공기는 진

동접점장치를 아직도 유지한다. 다양한 형태의 전압

조절기에 대해서는 이 장 초반에 설명하였다.

2.3.2.2 ��다발항공기의 배전(Power Distribution 

on Multiengine Aircraft)

현대의 다발항공기에서 찾아볼 수 있는 배전시

스템은 전력의 신뢰성을 보장하기 위해 여러 분배

소 즉 버스와 여러 가지의 제어기기와 보호기기를 

포함한다. 다양한 임무를 수행하기 위해 수많은 전

자 장비를 이용하는 항공기에 있어서 전력시스템

(electrical power system)의 신뢰성은 매우 중

요한 요소이다. 신뢰성을 증진시키기 위한 한 가

지 수단은 1개 이상의 전력원이 임의로 주어진 부

하에 동력을 공급하기 위해 사용될 수 있도록 하는 

것이다. 또 다른 중요한 설계개념은 1개 이상의 버

스로부터 중요한 전기부하에 공급하는 것이다. 일

반적인 기업제트항공기(corporate jet) 또는 근거

리도시간왕복항공기(commuter aircraft)와 같은, 

쌍발항공기는 2개의 직류발전기를 갖고 있고, 또

한 각각의 발전기로부터 공급되는 병렬배전버스

(multiple distribution bus)를 갖추고 있다. 그

림 2-98에서는 쌍발터보프롭항공기(twin-engine 

turboprop aircraft)에 대한 배전시스템의 개략도

를 보여준다.

이 항공기는 엔진의 가동과 직류전력(DC 

electrical power)의 발전을 위해 2개의 시동·발

전장치(starter generator unit)를 사용한다. 시스

템은 전형적으로 다이오드와 전류제한기를 거쳐 각

각의 하위버스(sub bus)로 연결되는 전기부하를 분

할(분배)하는 왼쪽과 오른쪽 발전기버스(generator 

bus)가 있기 때문에 분할버스배전시스템(split-bus 

power distribution system)으로 정의된다. 발전기

는 병렬로 이루어지고 균등한 부하를 가한다.

비록 적은 양의 교류가 2개의 변환장치에 의해 공

급되지만, 이 항공기에서 공급된 1차 전원은 직류이

다. 항공기 그림은 그림의 상단과 중간 좌측에서 교

류배전(AC power distribution)을 보여준다. 1개의 

변환장치는 주 교류전력(main AC power)에 사용

되고 두 번째는 대기(standby)로 작동되며 백업으

로서 존재한다. 양쪽 변환장치는 26[V]와 115[V] 교

류를 생산한다. 작동하고 있는 변환장치를 선택하는 

데 사용되는 조종사 제어 스위치(pilot controlled 

switch)에 의해 조작되는 변환장치 선택 릴레이가 

있다.

항공기전기전자-챕터2.indd   80 16. 2. 22.   오전 10:33



·2-81  

항공기 전자전기계기 Avionics for AMEs

[그림 2-98] Diagram of the power distribution system for a twin-engine turboprop aircraft
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Figure 9-101. Diagram of the power distribution system for a twin-engine turboprop aircraft.

The isolation bus connects to the left and right busses and 
receives power whenever the main battery bus is energized. 
The isolation bus connects output of the left and right 
generators in parallel. The output of the two generators is 
then sent to the loads through additional busses. The generator 
busses are connected to the isolation bus through a fuse 

known as a current limiter. Current limiters are high amperage 
fuses that isolate busses if a short circuit occurs. There are 
several current limiters used in this system for protection 
between busses. As can be seen in Figure 9-101, a current 
limiter symbol looks like two triangles pointed toward each 
other. The current limiter between the isolation bus and the 
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그림 2-98의 오른쪽에서는 핫배터리버스(hot 

battery bus)가 항공기 배터리에 직접 연결된 것을 

보여준다. 이 버스는 항공기에 충전된 배터리가 있

을 경우 항상 전압이 걸린다. 이 버스에 의해 동력이 

공급되는 항목은 항상 전원을 사용할 수 있어야 하

며, 출입구 조명과 항공기 시계와 같은 기본적인 것

을 포함한다. 이 버스에 의해 동력이 공급되는 다른 

항목은 소화기(fire extinguisher), 연료 차단(fuel 

shut off), 그리고 연료펌프와 같은, 비행안전에 중

요한 것이다. 대량의 시스템고장 시, 핫배터리버스

는 항공기에서 가장 마지막으로 고장 나야 하는 버

스다.

만약 배터리스위치가 접속되고 배터리릴레이가 작

동되었다면, 배터리전원(battery power)은 주 배

터리버스(main battery bus)와 격리버스(isolation 

bus)에 연결된다. 주 배터리버스는 엔진시동과 외부

전원에 쓰일 전류를 운반한다. 주 배터리버스는 항

공기의 가장 큰 전류부하(current load)를 운반하

기 위한 것이므로 충분히 큰 용량을 지녀야 한다. 배

터리와 시동기는 실질적으로 가까운 곳에 버스가 위

치하여야 하며, 접지나 단락으로부터 보호되어야 한

다.

격리버스는 왼쪽과 오른쪽 버스에 연결되고 주 배

터리버스에 전압이 가해졌을 때에는 언제나 전원

을 받는다. 격리버스는 병렬로 왼쪽과 오른쪽 발전

기의 출력을 연결한다. 이때 두개의 발전기의 출력

은 추가된 버스를 거쳐 부하로 보내진다. 발전기버

스는 전류제한기라 알려진 퓨즈를 거쳐 격리버스로 

연결된다. 전류제한기는 단락회로가 발생할 때 버스

를 격리하는 고암페어퓨즈(high amperage fuse)

이다. 버스 사이의 보호를 위해 이 시스템에서 사용

된 여러 전류제한기가 있다. 그림 2-98과 같이, 전

류제한기 부호는 서로 마주보는 2개의 삼각형 모양

이다. 격리버스와 주 발전기버스(main generator 

bus) 사이에 전류제한기는 325[ampere]으로 정격

되며 지상에서만 교체할 수 있다. 대부분 전류제한

기는 초과 전류와 관련된 기능 불량에 한해서 지상

에서 교체가 가능하다. 

왼쪽과 오른쪽 직류발전기는 각자의 주 발전기버

스에 연결된다. 각각의 발전기는 발전기 각자의 버

스에 공급하고, 그리고 버스가 정상적인 상황에서 

연결되었기 때문에, 발전기는 병렬로 운전한다. 양

쪽 발전기는 함께 모든 부하에 공급된다. 만약 하나

의 발전기가 고장이거나 전류제한기가 개방된다면, 

발전기는 독립적으로 작동할 수 있다. 이 설계는 만

약 고장일 경우에 대리기능(redundancy)을 허용하

는 것이고 만약 두 개의 발전기 고장일 경우에 배터

리지원(battery backup)을 제공한다.

그림 2-98의 중간에, 4개의 이중급전전기버스

(dual-feed electrical bus)가 있다. 이들 버스는 그

들이 왼쪽과 오른쪽 발전기버스 모두로부터 전원을 

받기 때문에 이중급전으로 간주된다. 만약 결함이 

발생하면, 각각의 발전기버스는 이중급전버스에 있

는 어떤 버스 또는 모든 부하에 동력을 공급할 수 있

다. 항공기의 설계단계 시에, 전기부하는 이중급전

버스의 각각의 사이에 균일하게 배전되어야 한다. 

또한 서로 다른 버스로부터 중복되는 시스템에 동력

을 공급하는 것은 중요한 것이다. 예를 들어, 조종

사의 윈드실드(windshield) 가열은 부조종사의 윈

드실드 가열에 동력을 공급하는 버스와 다른 버스로 

동력이 공급되게 한다. 만약 하나의 버스가 고장이 

나도 다른 하나의 윈드실드 가열은 적절하게 작동하
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도록 하여 항공기가 결빙상태(icing condition)에서 

안전하게 착륙할 수 있다.

그림 2-99와 같이, 이중급전버스는 양쪽 전류제

한기와 다이오드를 거쳐 주 발전기버스에 연결되었

다는 것을 알 수 있다. 다이오드는 한쪽 방향으로만 

전류흐름을 하게 한다는 것을 기억한다.

전류는 발전기버스에서 이중급전버스로 흐를 수

는 있지만, 이중급전버스에서 발전기버스로 흐르는 

것은 불가능하다. 다이오드는 주 버스가 전류흐름에

서 하위 버스(sub bus)보다 더 양이 되도록 회로에 

위치한다. 또한 이 회로는 전류제한기와 회로차단기

를 포함한다. 회로차단기는 조종실에 위치하며 조종

사에 의해 재기동될 수 있다. 전류제한기는 정비사

에 의해 지상에서 교체될 수 있다. 회로차단기는 전

류제한기보다 약간 더 낮은 전류값으로 정격되기 때

문에, 만약 회로차단기에 전류 과부하가 있다면 개

방되어야 한다. 만약 회로차단기가 개방된 상태에서 

고장 나면, 전류제한기는 백업보호를 제공하고 회로

를 분리시킨다.

2.3.3 ��대형 다발항공기	  

(Large Multiengine Aircraft)

운송용범주항공기는 일반적으로 매번 항행에 수

백 명의 승객을 나르고 수천 마일을 비행한다. 따라

서 대형 항공기는 컴퓨터가 제어하는 안정적인 전력

분배 시스템을 필요로 한다. 이들 항공기는 교류발

전기로 다발전력원(multiple power source)과 여

러 가지의 배전버스를 갖는다. 전형적인 정기여객

기는 항공기 터빈엔진에 의해 구동되는 2개 이상의 

교류발전기뿐만 아니라 1개 이상의 예비교류발전기

(backup AC generator)를 포함한다. 또한 직류시

스템은 대형 항공기에서 사용되고 항공기의 배터리

는 다중고장의 경우에 비상전원을 공급하기 위해 사

용된다.

때때로 교류기라고 부르는 교류발전기는 3상, 

115/200[V] 교류, 400[㎐]를 생산한다. 대부분 운

송용범주항공기는 2개의 엔진으로 설계되었기 때문

에, 2개의 주 교류발전기(main AC generator)가 

있다. 또한 보조 동력장치는 교류발전기를 구동시킨

다. 이 장치는 주 발전기 중 하나가 고장 난 경우에 

비행 내내 이용할 수 있는 것이다. 주 발전기와 보

조 발전기(auxiliary generator)는 출력 용량이 일

반적으로 유사하며 최대 110[kilovolt amp, KVA]

를 공급한다. 비상램공기터빈(emergency ram air 

turbine)에 의해 구동되는 네 번째 발전기는 2개의 

주 발전기와 1개의 보조 발전기가 고장 났을 경우

에 이용할 수 있는 것이다. 비상 발전기(emergency 

generator)는 일반적으로 더 작고 적은 전원을 생산

한다. 현대 항공기에서 이용할 수 있는 4개 교류발

[그림 2-99] Dual-feed bus system
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Figure 9-102. Dual-feed bus system.

main generator busses are rated at 325 amps and can only be 
replaced on the ground. Most current limiters are designed 
for ground replacement only and only after the malfunction 
that caused the excess current draw is repaired. 

The left and right DC generators are connected to their 
respective main generator busses. Each generator feeds its 
respective bus, and since the busses are connected under 
normal circumstances, the generators operate in parallel. 
Both generators feed all loads together. If one generator 
fails or a current limiter opens, the generators can operate 
independently. This design allows for redundancy in the 
event of failure and provides battery backup in the event of 
a dual generator failure. 

In the center of Figure 9-101 are four dual-feed electrical 
busses. These busses are considered dual-feed since they 
receive power from both the left and right generator busses. If 
a fault occurs, either generator bus can power any or all loads 
on a dual-feed bus. During the design phase of the aircraft, the 
electrical loads must be evenly distributed between each of 
the dual-feed busses. It is also important to power redundant 
systems from different busses. For example, the pilot’s 
windshield heat would be powered by a different bus from 
the one that powers the copilot’s windshield heat. If one bus 
fails, at least one windshield heat continues to work properly, 
and the aircraft can be landed safely in icing conditions. 

Notice that the dual-feed busses are connected to the main 
generator busses through both a current limiter and a diode. 
Remember, a diode allows current flow in only one direction. 
[Figure 9-102]

The current can flow from the generator bus to the dual-feed 
bus, but the current cannot flow from the dual fed bus to the 
main generator bus. The diode is placed in the circuit so the 
main bus must be more positive than the sub bus for current 
flow. This circuit also contains a current limiter and a circuit 
breaker. The circuit breaker is located on the flight deck and 
can be reset by the pilot. The current limiter can only be 
replaced on the ground by a technician. The circuit breaker is 
rated at a slightly lower current value than the current limiter; 
therefore, the circuit breaker should open if a current overload 

exists. If the circuit breaker fails to open, the current limiter 
provides backup protection and disconnects the circuit. 

Large Multiengine Aircraft
Transport category aircraft typically carry hundreds of 
passengers and fly thousands of miles each trip. Therefore, 
large aircraft require extremely reliable power distribution 
systems that are computer controlled. These aircraft have 
multiple power sources (AC generators) and a variety of 
distribution busses. A typical airliner contains two or more 
main AC generators driven by the aircraft turbine engines, 
as well as more than one backup AC generator. DC systems 
are also employed on large aircraft and the ship’s battery is 
used to supply emergency power in case of a multiple failures. 
 
The AC generator (sometimes called an alternator) produces 
three-phase 115-volt AC at 400 Hz. AC generators were 
discussed previously in this chapter. Since most modern 
transport category aircraft are designed with two engines, 
there are two main AC generators. The APU also drives an 
AC generator. This unit is available during flight if one of the 
main generators fails. The main and auxiliary generators are 
typically similar in output capacity and supply a maximum 
of 110 kilovolt amps (KVA). A fourth generator, driven by 
an emergency ram air turbine, is also available in the event 
the two main generators and one auxiliary generator fail. 
The emergency generator is typically smaller and produces 
less power. With four AC generators available on modern 
aircraft, it is highly unlikely that a complete power failure 
occurs. However, if all AC generators are lost, the aircraft 
battery will continue to supply DC electrical power to operate 
vital systems. 

AC Power Systems
Transport category aircraft use large amounts of electrical 
power for a variety of systems. Passenger comfort requires 
power for lighting, audio visual systems, and galley power 
for food warmers and beverage coolers. A variety of electrical 
systems are required to fly the aircraft, such as flight control 
systems, electronic engine controls, communication, and 
navigation systems. The output capacity of one engine-driven 
AC generator can typically power all necessary electrical 
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전기로 인하여, 완전한 정전(power failure)이 발생

할 가능성은 거의 없다. 그러나 만일 모든 교류발전

기가 고장 난다면, 항공기 배터리는 중요한 시스템

을 작동시키는 직류전력의 공급을 지속할 것이다.

2.3.3.1 교류전력시스템(AC Power Systems)

운송용범주항공기는 여러 가지 시스템을 위해 많

은 양의 전력을 사용한다. 승객의 편의를 위해 조

명, 시청각시스템(Audio Visual System)의 전원, 

식품보온기와 음료냉각기를 위한 주방전원을 필요

로 한다. 비행조종시스템, 전자식엔진제어시스템

(electronic engine control system), 통신시스템, 

그리고 항법시스템과 같은 여러 가지 전기시스템이 

항공기를 비행시키기 위해 필요하다. 하나의 엔진구

동교류발전기(engine-driven AC generator)의 출

력 용량은 일반적으로 이러한 모든 전기시스템을 위

한 동력을 공급할 수 있다. 두 번째 엔진구동발전기

는 전기부하의 분배와 대리기능(redundancy)을 위

해 비행 중 가동된다.

많은 복잡한 발전기와 다양한 배전버스는 전력의 

공급을 안전하고 일정하게 유지하기 위해서 여러 가

지의 제어장치를 필요로 한다. 교류전기시스템은 주

파수 400[㎐]±10[%]에 115〜120[V]의 일정한 출력

을 유지해야 한다. 시스템은 반드시 전력제한을 초

과되지 않도록 해야 한다. 교류발전기는 적절한 시

점에 적절한 배전버스에 연결되며, 필요할 때 동일

한 위상의 상태를 가진다. 또한 항공기에 공급된 외

부전원을 모니터링하고 제어하는 것뿐만 아니라 직

류전력의 제어도 필요하다.

2개의 전자현장교체장치(electronic l ine 

replacement unit)는 일반적인 대형 항공기에서 

전력을 제어하기 위해 사용된다. 발전기제어장치

(GCU)는 전압조절과 주파수제어와 같은, 교류발전

기 기능의 제어를 위해 사용된다. 버스전원제어장치

(BPCU)는 항공기에 여러 가지의 배전버스 사이에 

전력 분배를 제어하기 위해 사용된다. 발전기제어장

치(GCU)와 버스전원제어장치(BPCU)는 전력을 제

어하고, 결함을 탐지하며, 필요하면 교정조치를 취

하기 위해 함께 일하고, 그리고 조종사와 항공기의 

중앙정비시스템(central maintenance system)으

로 결함을 통보한다. 일반적으로 각각의 교류발전기

에 대해 하나의 발전기제어장치(GCU)와 버스접속

(bus connection)을 제어하기 위해 적어도 1개의 버

스전원제어장치(BPCU)가 있다. 이들 현장교체장치

(LRU, line replacement unit)는 항공기의 전자장

비격실(electronics equipment bay)에 위치하고 간

편한 교체가 가능하도록 설계된다.

조종사가 조종실에서 발전기제어스위치(generator 

control switch)를 조작하여 발전기전원(generator 

power)을 요구할 때, 발전기제어장치(GCU)는 정확한 

작동을 보장하기 위해 시스템을 모니터링한다. 만약 

모든 시스템이 한도 이내로 작동하고 있다면, 발전기

제어장치(GCU)는 적합한 발전기회로에 전압을 가하

고 시스템을 위해 전압조절을 제공한다. 또한 발전기

제어장치(GCU)는 일정한 400[㎐] 주파수를 보정하기 

위해 교류출력을 모니터링한다. 만약 발전기출력이 

한도 이내에 있다면, 발전기제어장치(GCU)는 전기접

촉기(electrical contactor), 즉 솔레노이드를 거쳐 주 

발전기버스로 전력을 연결한다. 이들 접촉기는 주 발

전기회로를 차단하고, 연결하기 때문에 종종 발전기

차단기(GB, generator breaker)라고 부른다.

발전기전원을 이용할 수 있을 때, 버스전원제어장치
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(BPCU)는 전력을 배전하기 위해 여러 가지의 접촉기

를 작동시킨다. 버스전원제어장치(BPCU)는 전체 전

기시스템을 모니터링하고 적절한 작동을 보장하기 위

해 발전기제어장치(GCU)와 통신한다. 그림 2-100과 

같이, 버스전원제어장치(BPCU)는 시스템을 모니터링

하기 위해 변류기(CT, current transformer)라고 부

르는 원격전류감지기를 이용한다.

변류기(CT)는 전원분배시스템의 주 전원케이블

(main power cable)을 둘러싼 유도장치(inductive 

unit)이다. 교류전력이 주 전원케이블을 거쳐 흐를 

때, 변류기(CT)는 유도전압을 받는다. 변류기(CT) 

전압의 양은 케이블을 통해 흐르는 전류에 직접적으

로 연관된다. 변류기(CT)는 시스템의 정확한 전류모

니터링을 할 수 있도록 버스전원제어장치(BPCU)에 

연결된다. 일반적인 항공기는 전기시스템 전체에 걸

쳐 여러 가지 변류기(CT)를 사용한다.

버스전원제어장치(BPCU)는 항공기에서 볼 수 있

는 다양한 배전버스 사이에 전기적인 접속을 제어

하는 전용컴퓨터이다. 버스전원제어장치(BPCU)는 

여러 가지의 회로의 접속을 위해 모선연결차단기

(BTB, bus tie breaker)라고 부르는 접촉기, 즉 솔

레노이드를 사용한다. 이들 모선연결차단기(BTB)는 

조종사와 버스전원제어장치(BPCU)의 요구에 의해 

시스템운용에 필요한 버스 사이에 접속을 개방하고 

접속시킨다. 이것은 간단한 일처럼 들리지만, 다양

한 조건에서 적절한 작동을 보장해야 하는 버스시스

템은 매우 복잡한 것이다.

운송용범주항공기에서 찾아볼 수 있는 세 가지 일

반적인 형태의 배전버스시스템이 있는데, 분할버스

(split bus), 병렬버스(parallel bus), 그리고 분할·

병렬버스(split parallel bus)이다.

(1) ��분할버스배전시스템	 

(Split-Bus Power Distribution Systems)

Boeing 737, 757, 777, Airbus A-300, A-320, 

그리고 A310과 같은, 현대의 쌍발항공기는 분할버

스배전시스템을 사용한다. 정상적인 상황에서, 각각

의 엔진구동교류발전기는 오직 한 개의 주 교류버스

(main AC bus)에 동력을 공급한다. 버스들은 분할

된 상태를 유지하며, 2개의 발전기는 절대로 동시에 

동일한 버스에 동력을 공급할 수 없다. 발전기출력

전류(generator output current)가 조절된 위상이 

아니기 때문이다. 만약 2개의 이상(out-of-phase) 

발전기가 동일한 버스에 연결되면, 시스템에 손상이 

일어나게 된다. 분할버스시스템(split bus system)

은 양쪽 엔진구동발전기가 하나의 버스에 동력을 공

급하게 하지만, 동시에 하지는 않는다. 발전기는 손

상을 피하기 위해 서로 격리되어야 한다. 발전기제

어장치(GCU)와 버스전원제어장치(BPCU)는 적절한 

발전기운용과 배전을 보장한다.

현대적인 분할버스시스템이 있는 항공기는, 비행 

중 보조 동력장치의 시동 및 작동이 가능하다. 이것
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Figure 9-103. Current transformer.

systems. A second engine-driven generator is operated during 
flight to share the electrical loads and provide redundancy. 

The complexity of multiple generators and a variety of 
distribution busses requires several control units to maintain 
a constant supply of safe electrical power. The AC electrical 
system must maintain a constant output of 115 to 120 volts at 
a frequency of 400 Hz (±10 percent). The system must ensure 
power limits are not exceeded. AC generators are connected 
to the appropriate distribution busses at the appropriate time, 
and generators are in phase when needed. There is also the 
need to monitor and control any external power supplied to 
the aircraft, as well as control of all DC electrical power. 

Two electronic line replaceable units are used to control the 
electrical power on a typical large aircraft. The  generator 
control unit (GCU) is used for control of AC generator 
functions, such as voltage regulation and frequency control. 
The  bus power control unit (BPCU) is used to control 
the distribution of electrical power between the various 
distribution busses on the aircraft. The GCU and BPCU 
work together to control electrical power, detect faults, take 
corrective actions when needed, and report any defect to the 
pilots and the aircraft’s central maintenance system. There 
is typically one GCU for each AC generator and at least one 
BPCU to control bus connections. These LRUs are located 
in the aircraft’s electronics equipment bay and are designed 
for easy replacement. 

When the pilot calls for generator power by activating 
the generator control switch on the flight deck, the GCU 
monitors the system to ensure correct operation. If all 
systems are operating within limits, the GCU energizes 
the appropriate generator circuits and provides voltage 
regulation for the system. The GCU also monitors AC 
output to ensure a constant 400-Hz frequency. If the 
generator output is within limits, the GCU then connects 
the electrical power to the main generator bus through an 
electrical contactor (solenoid). These contactors are often 
called generator breakers (GB) since they break (open) or 
make (close) the main generator circuit. 

After generator power is available, the BPCU activates 
various contactors to distribute the electrical power. 
The BPCU monitors the complete electrical system and 
communicates with the GCU to ensure proper operation. The 
BPCU employs remote current sensors known as a current 
transformers (CT) to monitor the system. [Figure 9-103]

A CT is an inductive unit that surrounds the main power 
cables of the electrical distribution system. As AC power 
flows through the main cables, the CT receives an induced 
voltage. The amount of CT voltage is directly related to the 

current flowing through the cable. The CT connects to the 
BPCU, which allows accurate current monitoring of the 
system. A typical aircraft employs several CTs throughout 
the electrical system. 

The BPCU is a dedicated computer that controls the electrical 
connections between the various distribution busses found 
on the aircraft. The BPCU uses contactors (solenoids) called 
bus tie breakers (BTB) for connection of various circuits. 
These BTBs open/close the connections between the busses 
as needed for system operation as called for by the pilots 
and the BPCU. This sounds like a simple task, yet to ensure 
proper operation under a variety of conditions, the bus system 
becomes very complex. There are three common types of 
distribution bus systems found on transport category aircraft: 
split bus, parallel bus, and split parallel. 

Split-Bus Power Distribution Systems 

Modern twin-engine aircraft, such as the Boeing 737, 757, 
777, Airbus A-300, A-320, and A-310, employ a split-bus 
power distribution system. During normal conditions, each 
engine-driven AC generator powers only one main AC bus. 
The busses are kept split from each other, and two generators 
can never power the same bus simultaneously. This is very 
important since the generator output current is not phase 
regulated. (If two out-of-phase generators were connected 
to the same bus, damage to the system would occur.) The 
split-bus system does allow both engine-driven generators 
to power any given bus, but not at the same time. Generators 
must remain isolated from each other to avoid damage. The 
GCUs and BPCU ensures proper generator operation and 
power distribution.

On all modern split bus systems, the APU can be started 
and operated during flight. This allows the APU generator 
to provide back-up power in the event of a main generator 
failure. A fourth emergency generator powered by the ram 
air turbine is also available if the other generators fail. 

[그림 2-100] Current transformer
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은 보조 동력장치발전기(APU generator)가 주 발

전기 고장일 경우에 예비전력(backup power)을 제

공하게 한다. 램공기터빈(ram air turbine)에 의해 

동력이 공급되는 네 번째 비상 발전기 또한 다른 발

전기들이 고장인 경우 이용할 수 있는 것이다.

그림 2-101의 아래에 4개의 교류발전기를 볼 수 있

다. 이들 발전기는 발전기차단기를 거쳐 각자의 버스

에 연결된다. 예를 들어, Generator 1은 GB 1을 거

쳐 AC Bus 1로 전류를 보낸다. AC Bus 1은 여러 가

지의 1차 전기부하에 공급되고, 그리고 차례로 추가

의 부하에 동력을 공급하는 하위버스로 흘러든다.

양쪽 발전기가 작동하고 모든 시스템이 정상이

면, AC Bus 1과 AC Bus 2는 격리된다. 일반적

으로 비행 중에는, 그림 2-101의 아래쪽 중앙에 

APB(auxiliary power breaker)는 개방될 것이고 

보조 동력장치 발전기는 꺼지는데, 그림 2-101의 

오른쪽 아래에 비상 발전기는 또한 꺼지고 분리된

다. 만약 발전기 1개가 고장 나면, 다음과 같은 일이 

발생한다.

① ��GB 1은 고장 난 발전기를 분리시키기 위해 발

전기제어장치(GCU)에 의해 개방된다.

[그림 2-101] Schematic of split-bus power distribution system
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Figure 9-104. Schematic of split-bus power distribution system.

The four AC generators are shown at the bottom of 
Figure 9-104. These generators are connected to their 
respective busses through the generator breakers. For 
example, generator 1 sends current through GB1 to AC bus 
1. AC bus 1 feeds a variety of primary electrical loads, and 
also feeds sub-busses that in turn power additional loads. 

With both generators operating and all systems normal, AC 
bus 1 and AC bus 2 are kept isolated. Typically during flight, 
the APB (bottom center of Figure 9-104) would be open and 
the APU generator off; the emergency generator (bottom 
right) would also be off and disconnected. If generator one 
should fail, the following happens: 

1.  The GB 1 is opened by the GCU to disconnect the 
failed generator. 

2.  The BPCU closes BTB 1 and BTB 2. This supplies 
AC power to AC bus 1 from generator 2. 

3.  The pilots start the APU and connect the APU 
generator. At that time, the BPCU and GCUs move the 
appropriate BTBs to correctly configure the system so 
the APU powers bus 1 and generator 2 powers bus 2. 

Once again, two AC generators operate independently 
to power AC bus 1 and 2. 

If all generators fail, AC is also available through the static 
inverter (center of Figure 9-104). The inverter is powered 
from the hot battery bus and used for essential AC loads if all 
AC generators fail. Of course, the GCUs and BPCU take the 
appropriate actions to disconnect defective units and continue 
to feed essential AC loads using inverter power.

To produce DC power, AC bus 1 sends current to its 
transformer rectifier (TR), TR 1 (center left of Figure 9-104). 
The TR unit is used to change AC to DC. The TR contains 
a transformer to step down the voltage from 115-volt AC to 
26-volt AC and a rectifier to change the 26-volt AC to 26-
volt DC. The output of the TR is therefore compatible with 
the aircraft battery at 26-volt DC. Since DC power is not 
phase sensitive, the DC busses are connected during normal 
operation. In the event of a bus problem, the BPCU may 
isolate one or more DC busses to ensure correct distribution 
of DC power. This aircraft contains two batteries that are 
used to supply emergency DC power. 
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② ��버스전원제어장치(BPCU)는 BTB 1과 BTB 2를 

접속시킨다. 이것은 Generator 2에서 AC Bus 

1로 교류전력을 공급한다.

③ ��조종사는 보조 동력장치를 시동시키고 보조 동

력장치 발전기를 연결시킨다. 이때, 버스전원

제어장치(BPCU)와 발전기제어장치(GCU)는 

보조 동력장치가 AC Bus 1에 동력을 공급하

고 Generator 2는 AC Bus 2에 동력을 공급하

도록 시스템을 정확하게 배열하기 위해 적절한 

모선연결차단기(BTB)를 이동시킨다. 다시 한 

번 말하지만 발전기가 정상이면, 2개의 교류발

전기는 AC Bus 1과 AC Bus 2에 동력을 공급

하기 위해 독립적으로 작동한다.

만약 모든 발전기가 고장 나면, 그림 2-101의 중

앙에서 교류는 정지형변환장치를 통해 이용할 수 

있다. 모든 발전기가 고장 나면, 변환장치는 핫배

터리버스로부터 동력이 공급되고 필수교류부하

(essential AC load)를 위해 사용된다. 물론 발전기

제어장치(GCU)와 버스전원제어장치(BPCU)는 결함

이 있는 장치를 격리시키기 위해 적절한 조치를 취

하고 변환장치 전원을 사용하여 필수교류부하에 공

급을 지속한다.

직류전력을 생산하기 위해, AC Bus 1은 그림 

2-101의 왼쪽 중앙에 TR 1로 전류를 보낸다. 변압

정류장치(TRU, transformer rectifier unit)는 교

류를 직류로 변환하는 데 사용된다. 변압정류장치

(TRU)는 115[V] 교류를 26[V] 교류로 전압을 낮추

기 위한 변압기와 26[V] 교류를 26[V] 직류로 변

환시키는 정류기를 포함한다. 따라서 변압정류장

치(TRU)의 출력은 26[V] 직류로서 항공기 배터리

와 호환된다. 직류전력은 민감한 위상이 없기 때문

에 직류버스는 정상작동 시 연결된다. 만약 버스 문

제인 경우, 버스전원제어장치(BPCU)는 직류전력

의 정확한 배전을 보장하기 위해 1개 이상의 직류

버스를 분리할 수 있다. 이 항공기는 비상직류전력

(emergency DC power)을 공급하는 데 사용되는 2

개의 배터리를 담고 있다.

(2) 병렬접속방식(Parallel Systems)

Boeing 727, MD-11, 그리고 초기의 Boeing 747

과 같은, 다발항공기는 병렬배전시스템(parallel 

power distribution system)을 사용한다. 정상비

행 조건에서, 모든 엔진구동발전기는 서로 연결되

며 교류부하에 동력을 공급한다. 이런 구성에서, 발

전기는 병렬로 작동하기 때문에 병렬배전시스템

이라 한다. 병렬접속방식에서, 모든 발전기출력전

류(generator output current)는 위상이 조절되

어야 한다. 발전기가 동일한 버스에 연결되기 전

에, 발전기의 출력주파수는 교류출력이 양의 최고

점(positive peak)과 음의 최고점(negative peak)

에 동시에 도달하게 조정되어야 한다. 비행 시, 발

전기는 적절한 작동을 위해 이 동상조건(in-phase 

condition)을 유지해야 한다.

병렬접속방식의 하나의 이점은 발전기고장 

시, 버스는 이미 연결되어 결점이 있는 발전기

만 시스템으로부터 격리하면 된다는 것이다. 병

렬접속버스(paralleling bus) 또는 동기조정버스

(synchronizing bus)는 비행 중에 발전기에 연결시

키기 위해 사용된다. 동기조정버스는 가끔 싱크버

스(sync bus)라고도 부른다. 이러한 시스템은 대부

분 자동화되어 있지 않기 때문에 비행승무원이 시
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스템을 모니터링하고 제어버스접촉기(control bus 

contactor)를 수동으로 제어해야 한다. 모선연결차

단기(BTB)는 비행승무원이 전기제어패널(electrical 

control panel)을 통해 조작하며 필요한 버스들을 

연결하는 데 이용된다. 발전기차단기는 발전기를 연

결하고 분리하기 위해 사용된다.

그림 2-102에서는 간단한 병렬배전시스템을 보여

준다. 이 항공기는 3개의 주 엔진구동발전기(main 

engine-driven generator)와 1개의 보조 동력장치 

발전기를 사용한다. 오른쪽 아래에 보조 동력장치는 

운항 중에 작동하지 않아 예비전력을 제공할 수 없

다. 보조 동력장치 발전기는 오직 지상운전을 위한 

것이다. 그림 2-102의 아래쪽에 3개의 주 발전기는 

No.1, No.2, 그리고 No.3 GB를 거쳐 그들 각자의 

교류버스에 연결된다. 교류버스는 3개의 모선연결

차단기(BTB)를 거쳐 동기조정버스에 연결된다. 이

러한 방식으로, 3개의 발전기 모두는 전체의 교류전

기부하(AC electrical load)를 분담한다. 동기조정

버스에 연결된 모든 발전기는 동상(in-phase)이어

야 한다는 것을 명심하라. 만약 발전기가 고장 나면, 

비행승무원은 결함이 있는 발전기를 간단히 격리시

키고 비행은 중단 없이 지속될 것이다.

[그림 2-102] Parallel power distribution system
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Figure 9-105. Parallel power distribution system.

Parallel Systems

Multiengine aircraft, such as the Boeing 727, MD-11, and 
the early Boeing 747, employ a parallel power distribution 
system. During normal flight conditions, all engine-driven 
generators connect together and power the AC loads. In this 
configuration, the generators are operated in parallel; hence 
the name parallel power distribution system. In a parallel 
system, all generator output current must be phase regulated. 
Before generators are connected to the same bus, their output 
frequency must be adjusted to ensure the AC output reaches 
the positive and negative peaks simultaneously. During the 
flight, generators must maintain this in-phase condition for 
proper operation. 

One advantage of parallel systems is that in the event of a 
generator failure, the busses are already connected and the 
defective generator need only be isolated from the system. 
A paralleling bus, or synchronizing bus, is used to connect 
the generators during flight. The synchronizing bus is often 
referred to as the sync bus. Most of these systems are less 
automated and require that flight crew monitor systems and 
manually control bus contactors. BTBs are operated by the 

flight crew through the electrical control panel and used to 
connect all necessary busses. GBs are used to connect and 
disconnect the generators.

Figure 9-105 shows a simplified parallel power distribution 
system. This aircraft employs three main-engine driven 
generators and one APU generator. The APU (bottom right) 
is not operational in flight and cannot provide backup power. 
The APU generator is for ground operations only. The three 
main generators (bottom of Figure 9-105) are connected to 
their respective AC bus through GBs one, two, and three. 
The AC busses are connected to the sync bus through three 
BTBs. In this manner, all three generators share the entire AC 
electrical loads. Keep in mind, all generators connected to 
the sync bus must be in phase. If a generator fails, the flight 
crew would simply isolate the defective generator and the 
flight would continue without interruption. 

The number one and two DC busses (Figure 9-105 top left) 
are used to feed the DC electrical loads of the aircraft. DC 
bus 1 receives power form AC bus 1 though TR1. DC bus 
2 is fed in a similar manner from AC bus 2. The DC busses 
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그림 2-102의 왼쪽 꼭대기에 No.1과 No.2 직류

버스는 항공기의 직류전기부하(DC electrical load)

에 전원을 공급하는 데 사용된다. DC Bus 1은 TR 1

을 통해 AC Bus 1로부터 전원을 받는다. DC Bus 2

는 AC Bus 2로부터 동일한 방식으로 공급된다. 직

류버스 또한 배터리버스(battery bus)와 연결되며 

결국에는 배터리까지 연결된다. 왼쪽 꼭대기에 필수

직류버스(essential DC bus)는 DC Bus 1 또는 필

수변압정류장치(essential TRU)로부터 공급될 수 

있다. 다이오드는 필수직류버스가 DC Bus 1으로 동

력이 공급되는 것을 방지한다. 필수직류버스는 필수

교류버스(essential AC bus)로부터 전력을 받는 필

수변압정류장치(essential TRU)로부터 전력을 받는

다. 이것은 필수교류버스가 격리될 수 있기 때문에 

대리기능(redundancy)의 여분의 층을 제공하여 어

떤 주 발전기로부터 공급될 수 있다. 그림 2-102에

서는 필수교류버스에 동력을 공급하는 Generator 3

을 보여준다.

(3) 분할·병렬버스(Split-Parallel Systems)

분할·병렬버스(split parallel bus)는 기본적으

로 분할버스시스템(split-bus system)과 병렬버

스시스템(parallel-bus system) 모두 최상의 것을 

사용한다. 분할·병렬시스템은 Boeing 747-400

에서 찾아볼 수 있고 주 엔진발전기(main engine 

generator)에 의해 가동되는 4개의 엔진구동발전

기와 2개의 보조 동력장치구동발전기(APU-driven 

generator)를 포함한다. 시스템은 병렬로 모든 발

전기를 이용하여 작동할 수 있거나, 분할버스시스

템처럼 독립적으로 작동시킬 수 있는 발전기로 작동

될 수 있다. 정상비행 중, 4개의 엔진구동발전기 모

두는 병렬로 작동된다. 시스템은 단지 특정 고장조

건에서 또는 외부전원을 사용할 때에만 분할버스모

드(split-bus mode)로 작동된다. Boeing 747-400 

분할·병렬시스템은 4개의 발전기제어장치(GCU)

와 2개의 버스전원제어장치(BPCU) 컴퓨터를 이용

하여 제어된다. 각각의 발전기를 제어하는 하나씩의 

발전기제어장치(GCU)가 있는데, BPCU 1은 왼쪽 

버스배전(bus power distribution)을 제어하고, 그

리고 BPCU 2는 오른쪽 버스배전을 제어한다. 발전

기제어장치(GCU)와 버스전원제어장치(BPCU)는 분

할시스템에서 이전에 설명했던 것과 유사하게 작동

된다.

그림 2-103에서는 간단한 분할·병렬배전시스

템(split-parallel power distribution system)

을 보여준다. 그림 2-103의 꼭대기에 주 발전기는 

주 터빈엔진(main turbine engine)에 의해서 구

동된다. 각각의 발전기는 발전기회로차단기(GCB)

를 거쳐 발전기의 부하버스에 연결된다. 발전기제

어장치(GCU)는 조종사가 발전기 전원을 필요로 할 

때 그리고 모든 시스템이 정상적으로 작동하고 있

을 때 발전기회로차단기(GCB)를 접속시킨다. 각각

의 부하버스는 다양한 전기시스템과 추가의 하부

버스(sub-bus)에 연결된다. 모선연결차단기(BTB)

는 버스전원제어장치(BPCU)에 의해 제어되고 왼쪽

과 오른쪽 동기조정버스(synchronizing bus)에 각

각의 부하버스를 연결한다. 분할시스템차단기(SSB, 

split system breaker)는 왼쪽과 오른쪽 동기조정

버스를 연결하기 위해 사용되고 정상비행 동안 접

속된다. 분할시스템차단기(SSB), 발전기회로차단

기들(GCBs), 그리고 모선연결차단기들(BTBs)이 접

속위치(closed position)이면, 발전기는 병렬로 운
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전한다. 병렬로 운전할 때, 모든 발전기는 동상(in-

phase)이어야 한다.

만약 항공기 전기시스템이 기능불량이 발생하

면, 제어장치는 필요한 모든 부하가 전력을 받을 

수 있도록 적절한 조정을 한다. 예를 들어, 만약 

Generator 1이 고장 나면, GCU 1은 결함을 탐지하

고 GCB 1을 개방하도록 명령한다. GCB 1 개방과 

함께, AC Load Bus 1은 바로 동기조정버스와 3개

의 작동하는 발전기로부터 공급받는다. 또 다른 예

로서, 만약 AC Load Bus 4가 접지로 단락되었다면, 

BPCU 4는 GCB 4와 BTB 4를 개방한다. 이것은 단

락된 부하버스 4를 격리시키는 것이다. 단락된 버

스, 즉 AC Load Bus 4는 격리된다. 단락된 버스의 

부하는 더 이상 동력이 공급되지 않고, Generator 

4는 더 이상 사용할 수 없다. 비록 3개의 남아있는 

발전기로 작동하지만, 비행은 안전하게 지속할 수 

있다.

모든 대형 항공기가 그렇지만, Boeing 747-

400은 직류배전시스템(DC power distribution 

system)을 포함한다. 직류시스템은 배터리와 비상

운전(emergency operation)을 위해 사용된다. 직

류시스템은 변압정류장치(TRU)에 의해 동력이 공

급된, 이전에 설명했던 것과 유사한 것이다. 변압정

류장치(TRU)는 교류버스에 연결되고 교류를 26[V] 

직류로 변환시킨다. 직류전력시스템은 만약 큰 재앙

의 전기고장인 경우에 최후의 예비 전력이다. 항공

기가 비행하는 데 가장 중요한 시스템은 일반적으로 

배터리로부터 전원을 받는다. 또한 이 항공기는 필

요하면 비상교류전력(emergency AC power)을 공

급하기 위한 2개의 정지형변환장치를 포함한다.

[그림 2-103] Split-parallel distribution system
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Figure 9-106. Split-parallel distribution system.

also connect to the battery bus and eventually to the battery. 
The essential DC bus (top left) can be fed from DC bus 1 
or the essential TR. A diode prevents the essential DC bus 
from powering DC bus 1. The essential DC bus receives 
power from the essential TR, which receives power from the 
essential AC bus. This provides an extra layer of redundancy 
since the essential AC bus can be isolated and fed from any 
main generator. Figure 9-105 shows generator 3 powering 
the essential AC bus. 

Split-Parallel Systems

A split-parallel bus basically employs the best of both split- 
bus and the parallel-bus systems. The split-parallel system 
is found on the Boeing 747-400 and contains four generators 
driven by the main engines and two APU-driven generators. 
The system can operate with all generators in parallel, or 
the generators can be operated independently as in a split- 
bus system. During a normal flight, all four engine-driven 
generators are operated in parallel. The system is operated 
in split-bus mode only under certain failure conditions or 
when using external power. The Boeing 747-400 split-
parallel system is computer controlled using four GCU and 
two BPCU. There is one GCU controlling each generator; 
BPCU 1 controls the left side bus power distribution, and 
BPCU 2 controls the right side bus power. The GCUs and 
BPCUs operate similarly to those previously discussed under 
the split-bus system. 

Figure 9-106 shows a simplified split-parallel power 
distribution system. The main generators (top of Figure 9-106) 
are driven by the main turbine engines. Each generator is 
connected to its load bus through a generator control breaker 
(GCB). The generator control unit closes the GCB when the 
pilot calls for generator power and all systems are operating 
normally. Each load bus is connected to various electrical 
systems and additional sub-busses. The BTB are controlled 
by the BPCU and connect each load bus to the left and right 
sync bus. A split systems breaker (SSB) is used to connect 
the left and right sync busses and is closed during a normal 
flight. With the SSB, GCBs, and BTBs, in the closed position 
the generators operate in parallel. When operating in parallel, 
all generators must be in phase. 

If the aircraft electrical system experiences a malfunction, 
the control units make the appropriate adjustments to ensure 
all necessary loads receive electrical power. For example, if 
generator 1 fails, GCU 1 detects the fault and command GCB 
1 to open. With GCB 1 open, load bus 1 now  feeds from 
the sync bus and the three operating generators. In another 
example, if load bus 4 should short to ground, BPCU 4 opens 
the GCB 4 and BTB 4. This isolates the shorted bus (load 
bus 4). All loads on the shorted bus are no longer powered, 
and generator 4 is no longer available. However, with three 
remaining generators operational, the flight continues safely. 
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2.4 배선설비(Wiring Installation)

2.4.1 배선도(Wiring Diagrams)

전기배선도는 대부분 항공기 서비스매뉴얼에 포

함되고 특정한 적용을 위해 사용되는 전선의 크기와 

단자의 형태와 같은 정보를 명시한다. 또한 배선도

는 항공기의 생산시행 동안의 변화를 포함하며, 일

반적으로 부품번호와 일련번호로 시스템 내의 각 구

성요소를 식별한다. 배선도는 종종 전기적인 기능불

량의 문제 해결에 사용한다.

2.4.1.1 기능구성도(Block Diagrams)

기능구성도는 복잡한 전기시스템과 전자시스템의 

문제 해결에 보조 자료로 사용된다. 기능구성도는 

회로기판 또는 교체할 수 있는 모듈의 일부 다른 형

태처럼, 여러 부품을 묘사한 개별 불록들로 구성된

다. 그림 2-104에는 항공기 전기시스템의 기능구성

도를 보여준다.

2.4.1.2 그림도해(Pictorial Diagrams)

그림 2-105와 같이, 그림으로 나타낸 도해에서, 

부품의 그림은 시스템도(schematic diagram)에서 

볼 수 있는 전통적인 전기부호(electrical symbol)

를 대신하여 사용된다. 그림도해는 정비사가 시각적

으로 시스템의 작동을 볼 수 있도록 도움을 준다.

2.4.1.3 시스템도해(Schematic Diagrams)

그림 2-106과 같이, 시스템도해는 작동 원리를 설

명하기 위해 사용되며, 실제로 나타내거나 또는 기

[그림 2-104] Block diagram of an aircraft electrical system
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Figure 9-107. Block diagram of an aircraft electrical system.

As do all large aircraft, the Boeing 747-400 contains a DC 
power distribution system. The DC system is used for battery 
and emergency operations. The DC system is similar to those 
previously discussed, powered by TR units. The TRs are 
connected to the AC busses and convert AC into 26-volt DC. 
The DC power systems are the final backups in the event of 
a catastrophic electrical failure. The systems most critical to 
fly the aircraft can typically receive power from the battery. 
This aircraft also contains two static inverters to provide 
emergency AC power when needed. 

Wiring Installation
Wiring Diagrams 
Electrical wiring diagrams are included in most aircraft 
service manuals and specify information, such as the size 
of the wire and type of terminals to be used for a particular 
application. Furthermore, wiring diagrams typically identify 
each component within a system by its part number and its 
serial number, including any changes that were made during 
the production run of an aircraft. Wiring diagrams are often 
used for troubleshooting electrical malfunctions.

Block Diagrams
A block diagram is used as an aid for troubleshooting complex 
electrical and electronic systems. A block diagram consists 
of individual blocks that represent several components, such 
as a printed circuit board or some other type of replaceable 
module. Figure 9-107 is a block diagram of an aircraft 
electrical system.

Pictorial Diagrams
In a pictorial diagram, pictures of components are used 
instead of the conventional electrical symbols found 
in schematic diagrams. A pictorial diagram helps the 
maintenance technician visualize the operation of a  
system. [Figure 9-108]

Schematic Diagrams
A schematic diagram is used to illustrate a principle of 
operation, and therefore does not show parts as they actually 
appear or function. [Figure 9-109] However, schematic 
diagrams do indicate the location of components with 
respect to each other. Schematic diagrams are best utilized 
for troubleshooting.

Wire Types
The satisfactory performance of any modern aircraft depends 
to a very great degree on the continuing reliability of electrical 
systems and subsystems. Improperly or carelessly maintained 
wiring can be a source of both immediate and potential 
danger. The continued proper performance of electrical 
systems depends on the knowledge and techniques of the 
technician who installs, inspects, and maintains the electrical 
system wires and cables.

Procedures and practices outlined in this section are general 
recommendations and are not intended to replace the 
manufacturer’s instructions and approved practices.
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[그림 2-105] Pictorial diagram of an aircraft electrical system
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[그림 2-106] Schematic diagram
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Figure 9-109. Schematic diagram.
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능을 하는 부품을 보여주지는 않는다. 그러나 시스

템도해는 서로 관계되는 부품의 위치를 나타낸다. 

시스템도해는 문제 해결에 있어서 가장 유용하게 활

용된다.

2.4.2 전선종류(Wire Types)

현대 항공기의 성능은 전기계통과 하부계통의 지

속적인 안정성에 크게 좌우된다. 부적절하거나 부주

의하게 관리된 배선은 즉각적, 잠재적 위험의 원인

이 될 수 있다. 전기계통의 성능은 전기 계통 전선 

또는 케이블을 설치, 검사, 관리하는 정비사의 지식

과 기술에 달려 있다.

이 절에서 설명하는 절차(procedures)와 실례

(practices)는 일반적인 권고이고 제작사사용법설명

서와 승인된 실례를 대체하는 것은 아니다.

전선은 단선(single conductor), 경선(solid 

conductor), 또는 절연재료로 감싼 연선(stranded 

conductor)으로 설명된다. 그림 2-107에서는 전선

의 이들 두 가지 정의를 설명한다. 비행 중 진동과 

휨 때문에, 원형전선은 피로손상을 최소로 하기 위

해 꼬여야 한다.

항공기 전기설비에 사용되는, 용어 “케이블

(Cable)”은 다음과 같다.

(1) 다심케이블(Multi-conductor Cable)

다심케이블은 같은 재킷(jacket) 내에 2개 이상의 

개별적인 절연전선

(2) 트위스트페어케이블(Twisted Pair Cable)

함께 꼬여진 2개 이상의 개별적인 절연전선

(3) 쉴드케이블(Shielded Cable)

금속편조차폐물(metallic braided shield)로서 감

싸진 1개 이상의 절연전선

(4) 무선주파수케이블(Radio Frequency Cable)

금속편조외부도체(metallic braided outer 

conductor)를 가지고 있는 단일중심절연전선

(single insulated center conductor)

그림 2-108과 같이, 용어 “와이어하니스(Wire 

Harness)”는 절연전선의 배열이 오직 특정 장비

에 사용하기에 적합한 배열로 설계된 레이싱코드

(lacing cord), 금속밴드(metal band), 또는 다른 

묶음으로 함께 결합될 때 사용되는데, 와이어하니

스는 말단을 포함하게 된다. 와이어하니스는 모든 

전기부품을 연결하는 항공기에서 광범위하게 사용

된다.

여러 해 동안, 경량항공기에 표준전선은 600[V]

9-67
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Figure 9-110. Aircraft electrical cable.

Figure 9-111. Shielded wire harness.
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Figure 9-112. Aircraft electrical cable.

A wire is described as a single, solid conductor, or as a 
stranded conductor covered with an insulating material. 
Figure 9-110 illustrates these two definitions of a wire. 
Because of in-flight vibration and flexing, conductor round 
wire should be stranded to minimize fatigue breakage.

The term “cable,” as used in aircraft electrical installations, 
includes:

1. Two or more separately insulated conductors in the 
same jacket.

2. Two or more separately insulated conductors twisted 
together (twisted pair).

3. One or more insulated conductors covered with a 
metallic braided shield (shielded cable).

4. A single insulated center conductor with a metallic 
braided outer conductor (radio frequency cable). 

The term “wire harness” is used when an array of insulated 
conductors are bound together by lacing cord, metal bands, 
or other binding in an arrangement suitable for use only in 
specific equipment for which the harness was designed; it 
may include terminations. Wire harnesses are extensively 
used in aircraft to connect all the electrical components. 
[Figure 9-111]

For many years, the standard wire in light aircraft has been 
MIL-W-5086A, which uses a tin-coated copper conductor 
rated at 600 volts and temperatures of 105 °C. This basic wire 
is then coated with various insulating coatings. Commercial 
and military aircraft use wire that is manufactured under 
MIL-W-22759 specification, which complies with current 
military and FAA requirements. 

The most important consideration in the selection of aircraft 
wire is properly matching the wire’s construction to the 
application environment. Wire construction that is suitable for 
the most severe environmental condition to be encountered 
should be selected. Wires are typically categorized as being 
suitable for either open wiring or protected wiring application. 
The wire temperature rating is typically a measure of the 
insulation’s ability to withstand the combination of ambient 
temperature and current-related conductor temperature rise.

Conductor
The two most generally used conductors are copper and 
aluminum. Each has characteristics that make its use 
advantageous under certain circumstances. Also, each has 
certain disadvantages. Copper has a higher conductivity; is 
more ductile; has relatively high tensile strength; and can be 
easily soldered. Copper is more expensive and heavier than 
aluminum. Although aluminum has only about 60 percent of 
the conductivity of copper, it is used extensively. Its lightness 
makes possible long spans, and its relatively large diameter 
for a given conductivity reduces corona (the discharge of 
electricity from the wire when it has a high potential). The 
discharge is greater when small diameter wire is used than 
when large diameter wire is used. Some bus bars are made of 
aluminum instead of copper where there is a greater radiating 
surface for the same conductance. The characteristics of 
copper and aluminum are compared in Figure 9-112.

[그림 2-107] Aircraft electrical cable
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와 105[℃]의 온도가 정격인 주석도금구리도체

(tin-coated copper conductor)를 사용하는, 

MIL-W-5086A이었다. 그리고 이 기본전선은 다

양한 절연피복으로 코팅되었다. 상업용 항공기와 

군용기는 현재 군사(military)와 FAA 요구사항을 

준수하는, MIL-W-22759 규격에 따라 제작된 전

선을 사용한다.

항공기 전선의 선정에서 가장 중요한 고려사항

은 적용환경에 전선의 구성을 적절하게 일치시키

는 것이다. 발생할 수 있는 가장 가혹한 환경조건

에 적합한 전선 구성이 선택되어야 한다. 전선은 

일반적으로 노출배선 또는 보호된 배선(protected 

wiring)의 적용 중 적합한 것으로 분류된다. 전선 

온도정격(temperature rating)은 전형적으로 주

위온도와 전류와 관련된 도체 온도상승의 조합에 

잘 견딜 수 있는 절연능력(insulation’s ability)의 

척도이다.

2.4.2.1 도선(Conductor)

대체로 가장 많이 사용된 두 가지 도선은 구리와 

알루미늄이다. 각각은 특정 상황에서 사용이 유리

한 특성을 갖고 있다. 또한 각각은 특정한 단점이 있

다. 구리는 고도전율(high conductivity)을 갖는데, 

더 연성이고, 비교적 높은 인장강도를 가지며, 그리

고 쉽게 납땜할 수 있다. 구리는 알루미늄보다 더 값

이 비싸고 더 무겁다. 비록 알루미늄은 구리의 도전

율에 약 60[%]을 갖지만, 광범위하게 사용된다. 알

루미늄의 가벼움은 가능한 긴 경간(long span)을 만

들고, 주어진 도전율에 대한 상대적으로 큰 직경은 

높은 전위(high potential)를 갖는 전선으로부터 전

기 방전인, 코로나를 줄인다. 큰 직경 전선을 사용

할 때보다 작은 직경 전선을 사용할 때 방전이 더 크

다. 일부 모선은 동일한 전도도에 대해 더 큰 방열면

(radiating surface)이 필요한 장소에 구리 대신 알

루미늄으로 구성한다. 표 2-4에서는 알루미늄과 구

리의 특성이 비교되었다.

2.4.2.2 도금(Plating)

나동선(bare copper)은 온도에 대한 비율로 표면

산화피막(surface oxide coating)을 발생시킨다. 이 

산화피막은 불량한 전기 도체여서 전선의 측정을 방

해한다. 그런 까닭에, 모든 항공기 배선은 매우 느린 

산화율(oxidation rate)을 갖는 주석, 은, 또는 니켈

을 피복 재질로 한다.

① ��주석도금구리(tin-coated copper)는 아주 일
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Figure 9-110. Aircraft electrical cable.

Figure 9-111. Shielded wire harness.
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Figure 9-112. Aircraft electrical cable.

A wire is described as a single, solid conductor, or as a 
stranded conductor covered with an insulating material. 
Figure 9-110 illustrates these two definitions of a wire. 
Because of in-flight vibration and flexing, conductor round 
wire should be stranded to minimize fatigue breakage.

The term “cable,” as used in aircraft electrical installations, 
includes:

1. Two or more separately insulated conductors in the 
same jacket.

2. Two or more separately insulated conductors twisted 
together (twisted pair).

3. One or more insulated conductors covered with a 
metallic braided shield (shielded cable).

4. A single insulated center conductor with a metallic 
braided outer conductor (radio frequency cable). 

The term “wire harness” is used when an array of insulated 
conductors are bound together by lacing cord, metal bands, 
or other binding in an arrangement suitable for use only in 
specific equipment for which the harness was designed; it 
may include terminations. Wire harnesses are extensively 
used in aircraft to connect all the electrical components. 
[Figure 9-111]

For many years, the standard wire in light aircraft has been 
MIL-W-5086A, which uses a tin-coated copper conductor 
rated at 600 volts and temperatures of 105 °C. This basic wire 
is then coated with various insulating coatings. Commercial 
and military aircraft use wire that is manufactured under 
MIL-W-22759 specification, which complies with current 
military and FAA requirements. 

The most important consideration in the selection of aircraft 
wire is properly matching the wire’s construction to the 
application environment. Wire construction that is suitable for 
the most severe environmental condition to be encountered 
should be selected. Wires are typically categorized as being 
suitable for either open wiring or protected wiring application. 
The wire temperature rating is typically a measure of the 
insulation’s ability to withstand the combination of ambient 
temperature and current-related conductor temperature rise.

Conductor
The two most generally used conductors are copper and 
aluminum. Each has characteristics that make its use 
advantageous under certain circumstances. Also, each has 
certain disadvantages. Copper has a higher conductivity; is 
more ductile; has relatively high tensile strength; and can be 
easily soldered. Copper is more expensive and heavier than 
aluminum. Although aluminum has only about 60 percent of 
the conductivity of copper, it is used extensively. Its lightness 
makes possible long spans, and its relatively large diameter 
for a given conductivity reduces corona (the discharge of 
electricity from the wire when it has a high potential). The 
discharge is greater when small diameter wire is used than 
when large diameter wire is used. Some bus bars are made of 
aluminum instead of copper where there is a greater radiating 
surface for the same conductance. The characteristics of 
copper and aluminum are compared in Figure 9-112.

[그림 2-108] Shielded wire harness
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A wire is described as a single, solid conductor, or as a 
stranded conductor covered with an insulating material. 
Figure 9-110 illustrates these two definitions of a wire. 
Because of in-flight vibration and flexing, conductor round 
wire should be stranded to minimize fatigue breakage.

The term “cable,” as used in aircraft electrical installations, 
includes:

1. Two or more separately insulated conductors in the 
same jacket.

2. Two or more separately insulated conductors twisted 
together (twisted pair).

3. One or more insulated conductors covered with a 
metallic braided shield (shielded cable).

4. A single insulated center conductor with a metallic 
braided outer conductor (radio frequency cable). 

The term “wire harness” is used when an array of insulated 
conductors are bound together by lacing cord, metal bands, 
or other binding in an arrangement suitable for use only in 
specific equipment for which the harness was designed; it 
may include terminations. Wire harnesses are extensively 
used in aircraft to connect all the electrical components. 
[Figure 9-111]

For many years, the standard wire in light aircraft has been 
MIL-W-5086A, which uses a tin-coated copper conductor 
rated at 600 volts and temperatures of 105 °C. This basic wire 
is then coated with various insulating coatings. Commercial 
and military aircraft use wire that is manufactured under 
MIL-W-22759 specification, which complies with current 
military and FAA requirements. 

The most important consideration in the selection of aircraft 
wire is properly matching the wire’s construction to the 
application environment. Wire construction that is suitable for 
the most severe environmental condition to be encountered 
should be selected. Wires are typically categorized as being 
suitable for either open wiring or protected wiring application. 
The wire temperature rating is typically a measure of the 
insulation’s ability to withstand the combination of ambient 
temperature and current-related conductor temperature rise.

Conductor
The two most generally used conductors are copper and 
aluminum. Each has characteristics that make its use 
advantageous under certain circumstances. Also, each has 
certain disadvantages. Copper has a higher conductivity; is 
more ductile; has relatively high tensile strength; and can be 
easily soldered. Copper is more expensive and heavier than 
aluminum. Although aluminum has only about 60 percent of 
the conductivity of copper, it is used extensively. Its lightness 
makes possible long spans, and its relatively large diameter 
for a given conductivity reduces corona (the discharge of 
electricity from the wire when it has a high potential). The 
discharge is greater when small diameter wire is used than 
when large diameter wire is used. Some bus bars are made of 
aluminum instead of copper where there is a greater radiating 
surface for the same conductance. The characteristics of 
copper and aluminum are compared in Figure 9-112.

[표 2-4] Aircraft electrical cable
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반적인 도금재료이다. 고활성 용제 없이 성공

적으로 납땜이 되게 하는 주석도금구리의 능

력은 제작 후 시간이 흐름에 따라 빠르게 감

소된다. 주석도금구리는 150[℃]의 한계온도

(limiting temperature)까지 사용될 수 있다.

② ��은도금전선(silver-coated wire)은 온도가 

200[℃](392[℉])를 초과하지 않는 곳에 사용

된다.

③ ��니켈도금전선(nickel-coated wire)은 260[℃]

를 넘어서도 해당 속성을 유지하지만, 이러한 

도금된 가닥(coated strands)을 사용하는 대부

분 항공기 전선은 장기적인 노출에도 260[℃]

를 초과하지 않게 하는 절연시스템을 갖는다. 

니켈도금전선의 납땜된 말단은 주석도금도선 

또는 은도금도선과 함께 사용되는 것보다 다른 

솔더슬리브(solder sleeve) 또는 용제의 사용을 

필요로 한다.

2.4.2.3 절연(Insulation)

절연재료의 두 가지 근본적인 성질은 절연저항

(insulation resistance)과 절연내력(dielectric 

strength)이다. 이들은 완전히 다른 것이고 별개의 

성질이다.

절연저항은 절연재료의 표면 관통 및 표면 위의 누

설전류에 대한 저항이다. 절연저항은 절연체를 손

상시키지 않고 절연저항계(megohmmeter)/절연시

험계(insulation tester)로 측정하고, 그리고 이렇

게 얻어진 자료는 절연체의 일반적인 조건을 결정하

는 유용한 지침이 된다. 그러나 이러한 방식으로 얻

어진 자료는 절연체의 정확한 상태를 나타내지 못할 

수 있다. 갈라지거나 또는 다른 결함을 갖는 깨끗하

고, 건조한 절연체는 절연저항이 높은 값을 보여줄 

수는 있지만, 사용하기에 부적합하다.

절연내력은 전위차를 잘 견디기 위한 절연체의 

능력이며 보통 절연체가 정전응력(electrostatic 

stress)으로 인해 약해지는 때를 전압으로 표

현한다. 최대절연내력값(maximum dielectric 

strength)은 절연이 파괴될 때까지 시료의 전압 상

승에 의해 측정될 수 있다.

도선절연재료의 종류는 설치 유형에 따라 달라진

다. 특성은 내마모성(abrasion resistance), 방전저

항(arc resistance), 내식성(corrosion resistance), 

관통강도(cut-through strength), 절연내력

(dielectric strength), 내화(flame resistant), 기계

적 강도(mechanical strength), 연기방출(smoke 

emission), 유체저항(fluid resistance), 그리고 열변

형(heat distortion)과 같은 환경에 따라 선정되어야 

한다. PVC/Nylon, KaptonⓇ, 그리고 TeflonⓇ과 같

은 절연체 등의 종류는 새로운 항공기 설계에 더 이

상 사용되지 않지만, 구형 항공기에는 여전히 장착

될 수 있다. 새로운 항공기 설계를 위한 절연재료는 

TefzelⓇ, TeflonⓇ/KaptonⓇ/TeflonⓇ, 그리고 PTFE/

Polyimide/PTFE로 만든다. 절연재료의 개발은 현재

까지도 계속해서 진행되고 있다.

전선이 검사를 장시간에 걸쳐 간헐적으로 되는 구

역에 장착될 수 있기 때문에, 전선의 선정에 있어

서 열노화 특성을 고려할 필요가 있다. 열에 대한 저

항은 전선 정격에 기본적 요소이기 때문에, 항공기 

용도에 따른 전선의 선정에서 가장 중요한 것이다. 

전선이 높은 외기온도, 고전류부하(high current 

loading), 또는 두 가지의 조합으로 인하여 더 높은 

온도에서 작동하도록 요구되는 경우, 선정은 가장 
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엄격한 운전조건에서 양호한 성능을 기초로 만들어

야 한다.

2.4.2.4 전선차폐(Wire Shielding)

현대의 항공기에서 볼 수 있는 대단히 민감한 전

자장치의 수의 증가와 함께, 많은 전기회로에 대

한 적절한 차폐를 보장하는 것은 매우 중요해지고 

있다. 차폐는 전자기간섭(EMI, electromagnetic 

interference)을 배제하기 위해 배선과 장비에 금

속성피복(metallic covering)을 적용하는 공정이

다. 전자기간섭(EMI)은 전자기장(electromagnetic 

field), 즉 전파(radio wave)가 전선 또는 부품에 고

주파전압(high frequency voltage)을 유도할 때 발

생한다. 이 유도전압은 시스템의 부정확 또는 고장

의 원인이 될 수 있다.

85[%] 범위 이상으로 차폐의 사용을 권장한다. 그

림 2-109와 같이, 동축케이블, 3축케이블(triaxial 

cable), 쌍축케이블(Twin-axial cable), 또는 4

축케이블(Quadr-axial Cable)은 차폐 목적에 따

라, 단일점 또는 중복점에 접지로 연결된 차폐

로, 적절하게 사용되어야 한다. 또한 기체접지구

조(airframe grounded structure)는 전자기간섭

(EMI) 차폐로 사용될 수 있다.

2.4.2.5 대체 전선(Wire Substitutions)

대체 전선이 기존 항공기의 수리와 개조에 필요한 

경우, 정규항공기제작사(OAM, original aircraft 

manufacturer)의 대체 승인 여부 결정을 위해 우선 

항공기에 대한 정비매뉴얼를 검토해야 한다. 만약 

그렇지 않다면, 제작사에 허용되는 교체를 위해 연

락을 해야 한다.

2.4.2.6 ��열풍·습기문제 지정 구역	  

(Areas Designated at Severe Wind 

and Moisture Problem(SWAMP))

그림 2-110과 같이, 열풍·습기문제 구역은 항공

기마다 다르지만, 혹독한 환경을 갖게 되는 바퀴집

(wheel well), 날개 플랩(wing flap) 근처, 날개 폴

드(wing folds), 파일론(pylon), 그리고 다른 외부

구역이다. 이들 구역에서의 전선은 종종 환경으로

부터 보호하기 위한 외부재킷를 갖는다. 이런 것

이 적용된 전선은 종종 특별한 전선을 만들게 하

는 구성에 통합된 설계특성을 갖기 때문에 교체품
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Figure 9-113. Shielded wire harness for flight control.

Plating
Bare copper develops a surface oxide coating at a rate 
dependent on temperature. This oxide film is a poor conductor 
of electricity and inhibits determination of wire. Therefore, 
all aircraft wiring has a coating of tin, silver, or nickel that 
has far slower oxidation rates.

1. Tin-coated copper is a very common plating material. 
Its ability to be successfully soldered without 
highly active fluxes diminishes rapidly with time 
after manufacture. It can be used up to the limiting 
temperature of 150 °C.

2. Silver-coated wire is used where temperatures do not 
exceed 200 °C (392 °F).

3. Nickel-coated wire retains its properties beyond 
260 °C, but most aircraft wire using such coated 
strands has insulation systems that cannot exceed 
that temperature on long-term exposure. Soldered 
terminations of nickel-plated conductor require the 
use of different solder sleeves or flux than those used 
with tin- or silver-plated conductor.

Insulation
Two fundamental properties of insulation materials are 
insulation resistance and dielectric strength. These are 
entirely different and distinct properties.

Insulation resistance is the resistance to current leakage 
through and over the surface of insulation materials. 
Insulation resistance can be measured with a megohmmeter/
insulation tester without damaging the insulation, and data so 
obtained serves as a useful guide in determining the general 
condition of the insulation. However, the data obtained in 
this manner may not give a true picture of the condition of 
the insulation. Clean, dry insulation having cracks or other 
faults might show a high value of insulation resistance but 
would not be suitable for use.

Dielectric strength is the ability of the insulator to withstand 
potential difference and is usually expressed in terms of 
the voltage at which the insulation fails because of the 
electrostatic stress. Maximum dielectric strength values can 
be measured by raising the voltage of a test sample until the 
insulation breaks down.

The type of conductor insulation material varies with the 
type of installation. Characteristics should be chosen based 
on environment, such as abrasion resistance, arc resistance, 
corrosion resistance, cut-through strength, dielectric strength, 
flame resistant, mechanical strength, smoke emission, fluid 
resistance, and heat distortion. Such types of insulation 
materials (e.g., PVC/nylon, Kapton®, and Teflon®) are 
no longer used for new aircraft designs, but might still 

be installed on older aircraft. Insulation materials for new 
aircraft designs are made of Tefzel®, Teflon®/Kapton®/
Teflon® and PTFE/Polyimide/PTFE. The development of 
better and safer insulation materials is ongoing.

Since electrical wire may be installed in areas where 
inspection is infrequent over extended periods of time, it 
is necessary to give special consideration to heat-aging 
characteristics in the selection of wire. Resistance to heat is 
of primary importance in the selection of wire for aircraft 
use, as it is the basic factor in wire rating. Where wire may 
be required to operate at higher temperatures due either 
to high ambient temperatures, high current loading, or a 
combination of the two, selection should be made on the 
basis of satisfactory performance under the most severe 
operating conditions.

Wire Shielding
With the increase in number of highly sensitive electronic 
devices found on modern aircraft, it has become very 
important to ensure proper shielding for many electric circuits. 
Shielding is the process of applying a metallic covering 
to wiring and equipment to eliminate electromagnetic 
interference (EMI). EMI is caused when electromagnetic 
fields (radio waves) induce high frequency (HF) voltages in 
a wire or component. The induced voltage can cause system 
inaccuracies or even failure.

Use of shielding with 85 percent coverage or greater is 
recommended. Coaxial, triaxial, twinaxial, or quadraxial 
cables should be used, wherever appropriate, with their 
shields connected to ground at a single point or multiple 
points, depending upon the purpose of the shielding. 
[Figure 9-113] The airframe grounded structure may also 
be used as an EMI shield.

[그림 2-109] Shielded wire harness for flight control
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Figure 9-114. Wire harness with protective jacket.

Wire Substitutions
When a replacement wire is required in the repair and 
modification of existing aircraft, the maintenance manual 
for that aircraft must first be reviewed to determine if the 
original aircraft manufacturer (OAM) has approved any 
substitution. If not, then the manufacturer must be contacted 
for an acceptable replacement.

Areas Designated as Severe Wind and Moisture 
Problem (SWAMP) 
SWAMP areas differ from aircraft to aircraft but are usually  
wheel wells, near wing flaps, wing folds, pylons, and other 
exterior areas that may have a harsh environment. Wires 
in these areas have often an exterior jacket to protect them 
from the environment. Wires for these applications often 
have design features incorporated into their construction 
that may make the wire unique; therefore, an acceptable 
substitution may be difficult, if not impossible, to find. It 
is very important to use the wire type recommended in the 
aircraft manufacturer’s maintenance handbook. Insulation or 
jacketing varies according to the environment. [Figure 9-114]

Wire Size Selection
Wire is manufactured in sizes according to a standard 
known as the American wire gauge (AWG). As shown in 
Figure 9-115, the wire diameters become smaller as the 
gauge numbers become larger. Typical wire sizes range from 
a number 40 to number 0000. 

Gauge numbers are useful in comparing the diameter of wires, 
but not all types of wire or cable can be measured accurately 
with a gauge. Larger wires are usually stranded to increase 
their flexibility. In such cases, the total area can be determined 
by multiplying the area of one strand (usually computed in 
circular mils when diameter or gauge number is known) by 
the number of strands in the wire or cable.

Several factors must be considered in selecting the size of 
wire for transmitting and distributing electric power.

1. Wires must have sufficient mechanical strength to 
allow for service conditions.

2. Allowable power loss (I2 R loss) in the line represents 
electrical energy converted into heat. The use of large 
conductors reduces the resistance and therefore the I2 
R loss. However, large conductors are more expensive, 
heavier, and need more substantial support.

3. If the source maintains a constant voltage at the input 
to the lines, any variation in the load on the line causes 
a variation in line current and a consequent variation 
in the IR drop in the line. A wide variation in the IR 
drop in the line causes poor voltage regulation at the 
load. The obvious remedy is to reduce either current 
or resistance. A reduction in load current lowers 
the amount of power being transmitted, whereas a 
reduction in line resistance increases the size and 
weight of conductors required. A compromise is 
generally reached whereby the voltage variation at 
the load is within tolerable limits and the weight of 
line conductors is not excessive.

4. When current is drawn through the conductor, heat is 
generated. The temperature of the wire rises until the 
heat radiated, or otherwise dissipated, is equal to the 
heat generated by the passage of current through the 
line. If the conductor is insulated, the heat generated 
in the conductor is not so readily removed as it 
would be if the conductor were not insulated. Thus, 
to protect the insulation from too much heat, the 
current through the conductor must be maintained 
below a certain value. When electrical conductors are 
installed in locations where the ambient temperature 
is relatively high, the heat generated by external 
sources constitutes an appreciable part of the total 
conductor heating. Allowance must be made for 
the influence of external heating on the allowable 
conductor current, and each case has its own specific 
limitations. The maximum allowable operating 
temperature of insulated conductors varies with the 
type of conductor insulation being used.

If it is desirable to use wire sizes smaller than #20, particular 
attention should be given to the mechanical strength and 
installation handling of these wires (e.g., vibration, flexing, 
and termination). Wires containing less than 19 strands 
must not be used. Consideration should be given to the use 
of high-strength alloy conductors in small-gauge wires to 
increase mechanical strength. As a general practice, wires 
smaller than size #20 should be provided with additional 
clamps and be grouped with at least three other wires. They 
should also have additional support at terminations, such 
as connector grommets, strain relief clamps, shrinkable 
sleeving, or telescoping bushings. They should not be used in 

[그림 2-110] Wire harness with protective jacket
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을 찾기가 매우 힘들고, 불가능할 수 도 있다. 항공

기 제조업체의 정비편람(aircraft manufacturer's 

maintenance handbook)에서 권고된 전선 유형을 

사용하는 것은 매우 중요하다. 절연체 또는 재킷은 

환경에 따라 달라진다.

2.4.3 전선규격선택(Wire Size Selection)

전선은 미국전선규격(AWG, american wire 

gauge)으로 알려진 표준에 따르는 크기로 제조된

다. 표 2-5와 같이, 규격번호(gauge number)가 클

수록 전선 직경은 작아진다. 일반적인 전선크기는 

No.40에서 No.0000까지의 범위를 정한다.

규격번호는 전선의 직경을 비교하기에 유용하지

만, 그러나 전선 또는 케이블의 모든 종류의 규격을 

정확하게 측정할 수 있는 것은 아니다. 더 굵은 전선

은 보통 이들의 유연성을 증대하기 위해 몇 가닥의 

전선이 하나로 꼬여져 있다. 이런 경우에, 총면적은 

보통 직경 또는 규격번호를 알고 있을 때 서큘러밀

(circular mil(1/1000[inch]))로 계산된, 전선 또는 

케이블의 가닥 개수에 한 가닥의 면적을 곱하여 결

정할 수 있다.

전력을 송전하고 배전하는 전선의 크기를 선정할 

때는 여러 가지 요소들이 고려되어야 한다.

(1) 전선은 충분한 기계적 강도를 갖추어야 한다.

��(2) ��전선의 허용전력손실(I2R loss)은 열로 변환되

는 전기에너지를 나타낸다. 굵은 도선의 사용

은 저항을 줄여 결과적으로 I2R 손실이 줄어

든다. 그러나 굵은 도선은 값이 비싸고 무겁기 

때문에 더 많은 수의 지주를 필요로 한다.

��(3) ��전원을 전선에 입력할 때 정전압을 유지하면, 

전선 부하의 변동은 선전류(line current)의 

변동과 전선에서의 IR 드롭(drop)으로 필연적 

변동을 일으킨다. 전선에서 IR 드롭의 폭넓은 

변동은 부하에서 불충분한 전압조절의 원인이 

된다. 명확한 교정법은 전류를 줄이거나 저항

을 줄이는 것이다. 선저항(line resistance)의 

감소가 요구된 도선의 크기와 무게가 증가하는 

반면, 부하전류(load current)의 감소는 송신

되는 전력의 양을 낮춘다. 절충안은 대개 부하

에서 전압변동이 허용 가능한 한도 내에 있고 

선도체(line conductor)의 무게가 과도하지 않

을 때 이루어진다.

��(4) ��전류가 도선을 통해 흐를 때 열이 발생된다. 

전선의 온도는 방사된 열 또는 방출된 열이 전

선을 통한 전류의 흐름에 의해 발생된 열과 같

아질 때까지 상승한다. 만약 도선이 절연되었

다면, 도선에서 발생된 열은 도선이 절연되지 

않을 때보다 쉽게 제거되기 어렵다. 그러므로 

너무 많은 열로부터 절연체를 보호하기 위해, 

도선을 통과하는 전류의 양을 일정 값 이하로 

유지해야 한다. 전기도선이 외기온도가 비교적 

높은 장소에 장착되는 경우, 외부원인에 의해 

발생 된 열은 전체도선가열의 큰 원인이 된다. 

허용오차는 허용도선전류에 외부가열의 영향

에 대해 만들어져야 하고, 그리고 각각의 경우

는 일정한 제한을 갖는다. 절연전선의 최대허

용운전온도는 사용되고 있는 도체절연의 종류

에 따라 바뀐다.

그림 2-111과 같이, 만약 No.20보다 더 작은 크

항공기전기전자-챕터2.indd   97 16. 2. 22.   오전 10:33



2-98·

항공기 전기 계통 Aircraft Electrical System

9-70

0000

000

00

0

1

2

3

4

5

6

7

8

9

10

11

12

13

14

15

16

17

18

19

20

21

22

23

24

25

26

27

28

29

30

31

32

33

34

35

36

37

38

39

40

460.0

410.0

365.0

325.0

289.0

258.0

229.0

204.0

182.0

162.0

144.0

128.0

114.0

102.0

91.0

81.0

72.0

64.0

57.0

51.0

45.0

40.0

36.0

32.0

28.5

25.3

22.6

20.1

17.9

15.9

14.2

12.6

11.3

10.0

8.9

8.0

7.1

6.3

5.6

5.0

4.5

4.0

3.5

3.1

212,000.0

168,000.0

133,000.0

106,000.0

83,700.0

66,400.0

52,600.0

41,700.0

33,100.0

26,300.0

20,800.0

16,500.0

13,100.0

10,400.0

8,230.0

6,530.0

5,180.0

4,110.0

3,260.0

2,580.0

2,050.0

1,620.0

1,290.0

1,020.0

810.0

642.0

509.0

404.0

320.0

254.0

202.0

160.0

127.0

101.0

79.7

63.2

50.1

39.8

31.5

25.0

19.8

15.7

12.5

9.9

0.166

0.132

0.105

0.0829

0.0657

0.0521

0.0413

0.0328

0.0260

0.0206

0.0164

0.0130

0.0103

0.00815

0.00647

0.00513

0.00407

0.00323

0.00256

0.00203

0.00161

0.00128

0.00101

0.000802

0.000636

0.000505

0.000400

0.000317

0.000252

0.000200

0.000158

0.000126

0.0000995

0.0000789

0.0000626

0.0000496

0.0000394

0.0000312

0.0000248

0.0000196

0.0000156

0.0000123

0.0000098

0.0000078

0.0500

0.0630

0.0795

0.100  

0.126  

0.159  

0.201  

0.253  

0.319  

0.403  

0.508  

0.641  

0.808  

1.02    

1.28    

1.62    

2.04    

2.58    

3.25    

4.09    

5.16    

6.51    

8.21    

10.40    

13.10    

16.50    

20.80    

26.20    

33.00    

41.60    

52.50    

66.20    

83.40    

105.00    

133.00    

167.00    

211.00    

266.00    

335.00    

423.00    

533.00    

673.00    

848.00    

1,070.00    

0.0577

0.0727

0.0917

0.166  

0.146  

0.184  

0.232  

0.292  

0.369  

0.465  

0.586  

0.739  

0.932  

1.18    

1.48    

1.87    

2.36    

2.97    

3.75    

4.73    

5.96    

7.51    

9.48    

11.90    

15.10    

19.00    

24.00    

30.20    

38.10    

48.00    

60.60    

76.40    

96.30    

121.00    

153.00    

193.00    

243.00    

307.00    

387.00    

488.00    

616.00    

776.00    

979.00    

1,230.00    

Gauge Number Diameter (mils) Circular (mils) Square inches 25 °C (77 °F) 65 °C (149 °F)

Cross Section Ohms per 1,000 ft

Figure 9-115. American wire gauge for standard annealed solid copper wire.

 [표 2-5] American wire gauge for standard annealed solid copper wire
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기의 전선을 사용하고자 할 경우, 기계적 강도와 흔

들림, 구부림, 말단과 같은 전선의 장착처리에 각

별한 주의를 기울여야 한다. 19 가닥 이하의 전

선은 사용되지 않아야 한다. 기계적 강도를 증가

시키기 위해 가는 굵기의 전선에 고강도합금도선

(high-strength alloy conductor)의 사용을 고려

해야 한다. 일반적으로, Size No.20 이하의 전선

은 추가로 클램프가 제공되어야 하며 적어도 3개의 

다른 전선과 그룹이 되어야 한다. 또한 커넥터 그

로밋(connector grommet), 변형방지장치 클램프

(strain relief clamp), 열수축 슬리빙(shrinkable 

sleeving), 또는 신축식 부싱(telescoping bushing)

과 같이, 말단에 추가의 지지대가 있어야 한다. 전

선은 과도한 흔들림, 반복된 굽힘, 또는 스크루

(screw) 말단으로부터 잦은 분리가 되는 곳에는 사

용되지 않아야 한다.

2.4.3.1 ��전류운반능력	  

(Current Carrying Capacity)

일부의 경우에, 전선은 관련 커넥터(connector)

의 접속에 권고된 것보다 더 많은 전류를 운반할 수 

있다. 이 예에서는, 전선에 의해 운반되는 최대전류

를 규정하는 것은 접점정격(contact rating)이다. 

더 큰 굵기의 전선은 흐르는 전류에 적절하게 정격

된 커넥터 접속의 압착(crimp) 범위에 맞게 사용되

어야 한다. 그림 2-112에서는 번들 정격감소계수

(derating factor)를 얻게 하는 곡선의 도해들을 제

공한다.

(1) 최대운전온도(Maximum Operating Temperature)

전선의 정격온도와 동일한 온도정상상태조건

(temperature steady state condition)의 원인

이 되는 전류는 초과되지 않아야 한다. 전선의 정

[그림 2-113] Bundle derating curve
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Figure 9-118. Bundle derating curve.
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[그림 2-111] Conductor chart, continuous (top) and intermittent flow (bottom)

9-72

NOTE
Length (LI) is based on conductor temperature of 20 °C. 
To determine length (L2) at a higher conductor temperature, 
use formula in which T2 = estimated conductor temperature °C.
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Figure 9-116. Conductor chart, continuous (top) and intermittent flow (bottom).
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[그림 2-112] Single copper wire in free air
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Figure 9-117. Single copper wire in free air.
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격온도는 도선 또는 절연체가 저하 없이 연속운전

(continuous operation)에 얼마나 견딜 수 있는지

에 달려 있다.

① 자유대기의 단선(Single Wire in Free Air)

��그림 2-112와 같이, 배선방식(wiring system)의 

전류운반능력(current-carrying capacity)은 주

어진 크기의 전선이 허용온도차이(정격온도 - 외

기온도)를 초과하지 않고 운반할 수 있는 최대전

류이다. 곡선은 자유대기에 구리 단선을 기준으로 

그려졌다.

② 하니스 내의 전선(Wire in a Harness)

��그림 2-113과 같이, 전선이 하니스 안에서 다발지

어졌을 때, 단선에서 얻어지는 전류는 줄어들어야 

한다. 전류 경감의 양은 번들에 있는 전선의 가닥

수와 사용 중인 총 전선다발(wire bundle) 용량의 

백분율을 변수로 가지는 함수이다.

③ 고도에서의 하니스(Harness at Altitude)

��번들로부터의 열손실은 증대된 고도에 따라 줄어

들기 때문에, 전류의 양은 감소되어야 한다. 그림 

2-114에서는 고도감소계수(altitude-derating 

factor)를 얻을 수 있는 곡선을 제공한다.

④ 알루미늄전선(Aluminum Conductor Wire)

��알루미늄전선이 사용되었을 때, 크기는 표 2-6에

서 보여준 전류정격(current rating)을 기초로 선

택되어야 한다. No.8보다 작은 크기의 전선은 잘 

사용되지 않는다. 알루미늄선은 엔진장착부속품

(engine-mounted Accessory)에 부착되거나 부

[그림 2-114] 고도감소계수곡선
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Figure 9-118. Bundle derating curve.
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식성 연무(corrosive fume), 심한 진동, 기계적응

력을 갖는 구역, 또는 자주 분리를 필요로 하는 곳

에서는 사용하지 않아야 한다. 또한 알루미늄선은 

3[feet] 이하에서는 배선하지 않는 것이 좋다. 말

단 하드웨어(hardware)는 알루미늄도선과 함께 

사용할 수 있도록 설계하여야 한다.

(2) ��전류운반능력의 계산	 

(Computing Current Carrying Capacity)

다음 절에서는 항공기 전선의 부하용량(load 

carrying capacity)을 어떻게 계산하는지 몇 가지 

예를 제공한다. 계산은 단계적인 접근이고 몇몇의 

그래프는 특정한 전선의 전류운반능력을 계산하기 

위한 정보를 얻기 위해 사용된다.

Example 

10개의 전선, Size 20, 200[℃]의 등급을 갖고 있

는 구리선, 그리고 25개의 전선, Size 22, 200[℃]의 

등급을 갖고 있는 구리선으로 이루어진 하니스, 즉 

노출선(open wire) 또는 편조선(braided wire)이 외

기온도가 60[℃]인 지역에 장착되었고 항공기가 3만 

5,000[feet] 고도에서 운용할 능력이 있는 것이라고 

가정한다. 회로해석은 번들에 있는 35개의 전선 중 7

개, 약 20[%]가 용량에 근접하거나 또는 용량까지 전

원전류를 운반하고 있다는 것을 나타낸다.

Solution 

 	

그림 2-112에서 자유대기곡선(free air curve)에 

있는 단선(single wire)을 참고한다. 자유대기정격

(free air rating)을 결정하기 위해 전선에서 온도

의 변화를 판정한다. 전선은 60[℃]의 외기온도와 

200[℃]에서 평가되기 때문에, 온도의 변화는 200-

60=140[℃]이다. 그림 2-111에서 전선크기 선과 교

차할 때까지 수평으로 140[℃] 온도 차이만큼 따라

간다. Size 20에 대한 자유대기정격은 21.5[amp]

이고, 그리고 Size 22에 대한 자유대기정격은 

16.2[amp]이다.

 	

그림 2-113에서 번들경감곡선(bundle de-rating 

curve)을 참고한다. 20[%] 곡선은 하니스에 있는 

전선 중 20[%] 이하를 지시하는 회로해석이 전원

전류(power current)를 운반하고 있으며 번들용량

(bundle capacity)의 20[%] 이하가 사용되어야 한

다. 번들에 35개 전선이 있기 때문에, 수평축에서 

35를 찾은 후 20[%] 곡선에서 수직축 0.52의 감소

계수(derating factor)를 결정한다.

Step 1

Step 2
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Figure 9-120. Current-carrying capacity and resistance of 
aluminum wire.
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Figure 9-121. Tabulation chart (allowable voltage drop between 
bus and utilization equipment ground).

current should not exceed 55.2 A, size 22 wire should not 
carry more than 7.2 amps and size 20 wire should not carry 
more than 9.6 amps.

Step 6—Determine the actual circuit current for each wire in 
the bundle and for the whole bundle. If the values calculated 
in step 5 are exceeded, select the next larger size wire and 
repeat the calculations.

Example 2
Assume a harness (open or braided), consisting of 12 size 
12, 200 °C rated copper wires, is operated in an ambient 
temperature of 25 °C at sea level and 60 °C at a 20,000-
foot altitude. All 12 wires are operated at or near their  
maximum capacity.

Step 1—Refer to the single wire in free air curve in 
Figure 9-117, determine the temperature difference of the 
wire to determine free air ratings. Since the wire is in ambient 
temperature of 25 °C and 60 °C and is rated at 200 °C, the 
temperature differences are 200 °C – 25 °C = 175 °C and 
200 °C – 60 °C = 140 °C, respectively. Follow the 175 °C 
and the 140 °C temperature difference lines on Figure 9-116 
until each intersects wire size line. The free air ratings of size 
12 are 68 amps and 59 amps, respectively.

Step 2—Refer to the bundling derating curves in Figure 9-120. 
The 100 percent curve is selected because we know all 12 
wires are carrying full load. Find 12 (on the horizontal 
axis) since there are 12 wires in the bundle and determine 
a derating factor of 0.43 (on the vertical axis) from the 100 
percent curve.

Step 3—Derate the size #12 free air ratings by multiplying 
68 amps and 61 amps by 0.43 to get 29.2 amps and 25.4 
amps, respectively.

Step 4—Refer to the altitude derating curve of Figure 9-119, 
look for sea level and 20,000 feet (on the horizontal axis) 
since these are the conditions at which the load is carried. The 
wire must be derated by a factor of 1.0 and 0.91, respectively.

Step 5—Derate the size 12 in a bundle ratings by multiplying 
29.2 amps at sea level and 25.4 amps at 20,000 feet by 1.0 
and 0.91, respectively to obtain 29.2 amps and 23.1 amps. 
The total bundle capacity at sea level and 25 °C ambient 
temperature is 29.2 × 12=350.4 amps. At 20,000 feet and 
60 °C ambient temperature, the bundle capacity is 23.1 × 
12=277.2 amps. Each size 12 wire can carry 29.2 amps at 
sea level, 25 °C ambient temperature or 23.1 amps at 20,000 
feet and 60 °C ambient temperature.

Step 6—Determine the actual circuit current for each wire 
in the bundle and for the bundle. If the values calculated 
in Step 5 are exceeded, select the next larger size wire and 
repeat the calculations.

Allowable Voltage Drop
The voltage drop in the main power wires from the generation 
source or the battery to the bus should not exceed 2 percent 
of the regulated voltage when the generator is carrying rated 
current or the battery is being discharged at the 5-minute rate. 
The tabulation shown in Figure 9-121 defines the maximum 
acceptable voltage drop in the load circuits between the bus 
and the utilization equipment ground. 

The resistance of the current return path through the aircraft 
structure is generally considered negligible. However, this 
is based on the assumption that adequate bonding to the 
structure or a special electric current return path has been 
provided that is capable of carrying the required electric 
current with a negligible voltage drop. To determine circuit 
resistance, check the voltage drop across the circuit. If the 
voltage drop does not exceed the limit established by the 
aircraft or product manufacturer, the resistance value for 
the circuit may be considered satisfactory. When checking a 
circuit, the input voltage should be maintained at a constant 
value. Figures 9-122 and 9-123 show formulas that may be 
used to determine electrical resistance in wires and some 
typical examples. 

[표 2-6] Current-carrying capacity and resistance of aluminum wire

항공기전기전자-챕터2.indd   103 16. 2. 22.   오전 10:33



2-104·

항공기 전기 계통 Aircraft Electrical System

 	

8.4[amp] 하니스 내 정격(in-harness rating)을 

구하기 위해 16.2에 0.52를 곱하여 Size 22 자유대

기정격의 정격출력을 낮춘다. 

11.2[amp] 하니스 내 정격을 구하기 위해 21.5에 

0.52를 곱하여 Size 20 자유대기정격의 정격출력을 

낮춘다.

 	

그림 2-114의 고도경감곡선(altitude derating 

curve)을 참조한다. 항공기가 운항하고 있는 곳의 

고도인 35,000[feet]를 수평축에서 찾는다. 전선은 

수직축에서 찾은 0.86의 계수로 정격출력을 낮추어

야 한다는 것에 주목한다. 7.2[amp]를 구하기 위해 

8.4[amp]에 0.86을 곱하여 Size 22 하니스 내 정격

을 낮춘다. 9.6[amp]를 구하기 위해 11.2[amp]에 

0.86을 곱하여 Size 20 하니스 내 정격을 낮춘다.

 	

전체 하니스용량(total harness capacity)을 구

하기 위해, 정격출력이 낮추어진 용량, 즉 25×

7.2=180.0[amp]로서 Size 22 전선의 총수(total 

number)를 곱하고 정격출력이 낮추어진 용량, 즉 

10×9.6=96.8[amp]로서 곱해진 Size 20 전선의 수

와 더하고 20[%] 하니스용량계수(harness capacity 

factor)로서 합에 곱한다. 결국 총하니스용량은 

(180.0+96.0)×0.20=55.2[amp]이다. 총 하니스전

류(total harness current)는 55.2[amp]를 초과하

지 않아야 한다. Size 22 전선은 7.2[amp] 이상 운

반하지 못하며 Size 20 전선은 9.6[amp] 이상 운반

하지 못한다.

 	

번들에 있는 각각의 전선에 대해 그리고 전체의 번

들에 대해 실제의 회로전류를 결정한다. 만약 Step 

5에서 계산된 값이 초과된다면, 다음의 더 큰 크기 

전선을 선택하고 계산을 반복한다.

Example 

12개의 Size 12, 200[℃]의 등급을 갖고 있는 구리

선으로 이루어진, 하니스, 즉 노출선(open wire) 또

는 편조선(braided wire)이 해수면에서 25[℃]의 외

기온도와 20,000[feet] 고도에서 60[℃]로 운용된다

고 가정한다. 12개의 전선 모두는 그들의 최대용량

(maximum capacity)에서 작동된다.

Solution 

 	

그림 2-112에서 자유대기곡선에 있는 단선을 참

고하여, 자유대기정격을 결정하기 위해 전선의 온

도 차이를 결정한다. 전선은 25[℃]와 60[℃]의 외

기온도에 있고 200[℃]의 등급을 갖고 있기 때문에, 

온도 차이는 200-25=175[℃]와 200-60=140[℃]

이다. 그림 2-111에서 각각의 전선크기에서 선

과 교차할 때까지 175[℃]와 140[℃] 온도차이선

(temperature difference line)을 따라간다. Size 

12의 자유대기정격은 각각 68[amp]과 59[am]이다.

 	

그림 2-115에서 번들경감곡선을 참고한다. 

Step 3

Step 4

Step 5

Step 6

Step 1

Step 2
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100[%] 곡선 우리가 12개의 전선 모두가 전체 부하

(full load)를 운반하고 있다는 것을 알고 있기 때문

에 선택되었다. 번들에 12개의 전선이 있기 때문에 

수평축에서 12를 찾고 100[%] 곡선에서 수직축에서 

0.43의 정격출력경감계수(de-rating factor)를 결

정한다.

 	

각각 29.2[amp]와 25.4[amp]를 구하기 위해 

68[amp]와 61[amp]에 0.43을 곱하여 크기 No.12 

자유대기정격의 정격출력을 낮춘다.

 	

그림 2-114의 고도정격출력경감곡선(altitude 

de-rating curve)은 부하가 운반되는 곳에서의 조

건이기 때문에 수평축 해수면과 2만[feet]를 찾는

다. 전선은 각각 1.0과 0.91의 계수로 정격출력을 

낮추어야 한다.

 	

29.2[amp]와 23.1[amp]을 얻기 위해 해수면에서 

29.2[amp] 그리고 2만[feet]에서 25.4[amp]에 각

기 1.0과 0.91을 곱하여 번들정격(bundle rating)

에 있는 Size 12의 정격출력을 낮춘다. 해수면에서 

그리고 25[℃] 외기온도에서 전체 번들용량(total 

bundle capacity)은 29.2×12=350.4[amp]이다. 

20,000[feet], 60[℃] 외기온도에서, 번들용량은 

23.1×12=277.2[amp]이다. 각각의 Size 12 전선

은 해수면, 25[℃] 외기온도에서 29.2[amp]를 운반

할 수 있거나 또는 2만[feet], 60[℃] 외기온도에서 

23.1[amp]을 운반할 수 있다.

 	

번들에 있는 각각의 전선과 번들에 대해 실제의 회

로전류를 결정한다. 만약 Step 5에서 계산된 값이 

초과한다면, 다음 크기의 전선을 선택하고 계산을 

반복한다.

2.4.3.2 허용전압강하(Allowable Voltage Drop)

전기발생원(generation source) 또는 배터리로부터 

버스까지 주 전원선(main power wire)에서 전압강하

는 발전기가 정격전류(rated current)를 운반하고 있

을 때 또는 배터리가 5분방전율(5-minute rate)로 방

전되고 있을 때 조정전압(regulated voltage)의 2[%]

를 초과하지 않아야 한다. 표 2-7의 표는 버스와 이

용기기(utilization equipment) 접지 사이에 부하회

로(load circuit)에서 최대허용전압강하(maximum 

acceptable voltage drop)를 정의한다.

항공기 구조물을 통한 전류귀환경로(current 

return path)의 저항은 일반적으로 무시해도 좋지

만 이것은 구조물에 적절한 본딩(bonding) 또는 특

별한 전류귀환경로가 무시해도 좋은 전압강하로 필

요한 전류를 운반할 수 있게 장치되었을 때 가능하

다. 회로저항을 결정하기 위해 회로 양단의 전압강

하를 확인한다. 전압강하는 항공기제작사 또는 제품

생산자에 의해 지정된 한도를 초과하지 않으면, 회
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Figure 9-120. Current-carrying capacity and resistance of 
aluminum wire.
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Figure 9-121. Tabulation chart (allowable voltage drop between 
bus and utilization equipment ground).

current should not exceed 55.2 A, size 22 wire should not 
carry more than 7.2 amps and size 20 wire should not carry 
more than 9.6 amps.

Step 6—Determine the actual circuit current for each wire in 
the bundle and for the whole bundle. If the values calculated 
in step 5 are exceeded, select the next larger size wire and 
repeat the calculations.

Example 2
Assume a harness (open or braided), consisting of 12 size 
12, 200 °C rated copper wires, is operated in an ambient 
temperature of 25 °C at sea level and 60 °C at a 20,000-
foot altitude. All 12 wires are operated at or near their  
maximum capacity.

Step 1—Refer to the single wire in free air curve in 
Figure 9-117, determine the temperature difference of the 
wire to determine free air ratings. Since the wire is in ambient 
temperature of 25 °C and 60 °C and is rated at 200 °C, the 
temperature differences are 200 °C – 25 °C = 175 °C and 
200 °C – 60 °C = 140 °C, respectively. Follow the 175 °C 
and the 140 °C temperature difference lines on Figure 9-116 
until each intersects wire size line. The free air ratings of size 
12 are 68 amps and 59 amps, respectively.

Step 2—Refer to the bundling derating curves in Figure 9-120. 
The 100 percent curve is selected because we know all 12 
wires are carrying full load. Find 12 (on the horizontal 
axis) since there are 12 wires in the bundle and determine 
a derating factor of 0.43 (on the vertical axis) from the 100 
percent curve.

Step 3—Derate the size #12 free air ratings by multiplying 
68 amps and 61 amps by 0.43 to get 29.2 amps and 25.4 
amps, respectively.

Step 4—Refer to the altitude derating curve of Figure 9-119, 
look for sea level and 20,000 feet (on the horizontal axis) 
since these are the conditions at which the load is carried. The 
wire must be derated by a factor of 1.0 and 0.91, respectively.

Step 5—Derate the size 12 in a bundle ratings by multiplying 
29.2 amps at sea level and 25.4 amps at 20,000 feet by 1.0 
and 0.91, respectively to obtain 29.2 amps and 23.1 amps. 
The total bundle capacity at sea level and 25 °C ambient 
temperature is 29.2 × 12=350.4 amps. At 20,000 feet and 
60 °C ambient temperature, the bundle capacity is 23.1 × 
12=277.2 amps. Each size 12 wire can carry 29.2 amps at 
sea level, 25 °C ambient temperature or 23.1 amps at 20,000 
feet and 60 °C ambient temperature.

Step 6—Determine the actual circuit current for each wire 
in the bundle and for the bundle. If the values calculated 
in Step 5 are exceeded, select the next larger size wire and 
repeat the calculations.

Allowable Voltage Drop
The voltage drop in the main power wires from the generation 
source or the battery to the bus should not exceed 2 percent 
of the regulated voltage when the generator is carrying rated 
current or the battery is being discharged at the 5-minute rate. 
The tabulation shown in Figure 9-121 defines the maximum 
acceptable voltage drop in the load circuits between the bus 
and the utilization equipment ground. 

The resistance of the current return path through the aircraft 
structure is generally considered negligible. However, this 
is based on the assumption that adequate bonding to the 
structure or a special electric current return path has been 
provided that is capable of carrying the required electric 
current with a negligible voltage drop. To determine circuit 
resistance, check the voltage drop across the circuit. If the 
voltage drop does not exceed the limit established by the 
aircraft or product manufacturer, the resistance value for 
the circuit may be considered satisfactory. When checking a 
circuit, the input voltage should be maintained at a constant 
value. Figures 9-122 and 9-123 show formulas that may be 
used to determine electrical resistance in wires and some 
typical examples. 

 [표 2-7] Tabulation chart (allowable voltage drop between bus 

and utilization equipment ground)
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로의 저항값을 만족한 것으로 간주할 수 있다. 회로 

점검 시, 입력전압은 일정한 값으로 유지되어야 한

다. 표 2-8과 표 2-9에서는 전선에서 전기저항을 

결정하기 위해 사용되는 공식과 그 전형적인 예를 

보여준다.

다음 공식은 전압강하를 점검하기 위해 사용할 수 

있다. 저항/feet는 표 2-8에서 찾아볼 수 있고 전선

크기에 대해서는 표 2-9에서 확인할 수 있다.

Calculated Voltage Drop [VD] 

=Resistance/feet × Length × Current

(1) ��전선 도표 설명(Electric Wire Chart Instructions)

전선의 정확한 크기를 선택하기 위해, 두 가지 주

요 조건이 필요하다.

① ��표 2-7과 같이, 전선이 지정된 거리까지 전류

를 운반하는 동안 과도한 전압강하를 방지할 

수 있어야 한다.

② ��크기는 요구된 전류를 운반하는 전선의 과열을 

방지하기에 충분한 것이어야 한다. 연산전류용

량법(computing current carrying capacity 

method)에 대해서는 최대운전온도(maximum 

operating temperature)를 참조한다.

그림 2-111을 이용하여 정확한 전선크기를 선택하

는 두 가지 필요조건에 부합시키기 위해, 다음 사항

을 알아야 한다.

① 전선의 길이

② 운반하고자 하는 전류의 암페어의 수

③ 허용전압강하

④ ��요구되는 연속전류(continuous current) 또는 

단속전류(intermittent current)

⑤ 예측되는, 또는 측정된 도선의 온도

⑥ 전선이 전선관과 번들 중 어디에 장착되는가?

⑦ 자유대기에 단선으로 장착되는가?

Example 

다음 알려진 정보를 이용하여 그림 2-111에서 전

선크기를 알아본다.
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Figure 9-123. Determining maximum tin-plated copper wire length 
and checking voltage drop.

The following formula can be used to check the voltage 
drop. The resistance/ft can be found in Figures 9-122 and 
9-123 for the wire size.

Calculated Voltage drop (VD) = resistance/ft × length × 
current

Electric Wire Chart Instructions

To select the correct size of electrical wire, two major 
requirements must be met:

1. The wire size should be sufficient to prevent an 
excessive voltage drop while carrying the required 
current over the required distance. [Figure 9-121]

2. The size should be sufficient to prevent overheating of 
the wire carrying the required current. (See Maximum 
Operating Temperature earlier in this chapter for 
computing current carrying capacity methods.)

To meet the two requirements for selecting the correct wire 
size using Figure 9-116, the following must be known:

1. The wire length in feet.

2. The number of amperes of current to be carried.

3. The allowable voltage drop permitted.

4. The required continuous or intermittent current.

5. The estimated or measured conductor temperature.

6. Is the wire to be installed in conduit and/or bundle?

7. Is the wire to be installed as a single wire in free air?

Example A. 
Find the wire size in Figure 9-116 using the following known 
information:

1. The wire run is 50 feet long, including the ground 
wire.

2. Current load is 20 amps.

3. The voltage source is 28 volts from bus to equipment.

4. The circuit has continuous operation.

5. Estimated conductor temperature is 20 °C or less. The 
scale on the left of the chart represents maximum wire 
length in feet to prevent an excessive voltage drop for 
a specified voltage source system (e.g., 14V, 28V, 
115V, 200V). This voltage is identified at the top of 
scale and the corresponding voltage drop limit for 
continuous operation at the bottom. The scale (slant 
lines) on top of the chart represents amperes. The scale 
at the bottom of the chart represents wire gauge.

Step 1—From the left scale, find the wire length 50 feet under 
the 28V source column.

Step 2—Follow the corresponding horizontal line to the right 
until it intersects the slanted line for the 20-amp load.

Step 3—At this point, drop vertically to the bottom of the 
chart. The value falls between No. 8 and No. 10. Select 
the next larger size wire to the right, in this case No. 8. 
This is the smallest size wire that can be used without 
exceeding the voltage drop limit expressed at the bottom of 
the left scale. This example is plotted on the wire chart in 
Figure 9-116. Use Figure 9-116 (top) for continuous flow 
and Figure 9-116 (bottom) for intermittent flow.

Example B. 
Find the wire size in Figure 9-116 using the following known 
information:

1. The wire run is 200 feet long, including the ground 
wire.

[표 2-8] Determining required tin-plated copper wire size 

and checking voltage drop
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Figure 9-123. Determining maximum tin-plated copper wire length 
and checking voltage drop.

The following formula can be used to check the voltage 
drop. The resistance/ft can be found in Figures 9-122 and 
9-123 for the wire size.

Calculated Voltage drop (VD) = resistance/ft × length × 
current

Electric Wire Chart Instructions

To select the correct size of electrical wire, two major 
requirements must be met:

1. The wire size should be sufficient to prevent an 
excessive voltage drop while carrying the required 
current over the required distance. [Figure 9-121]

2. The size should be sufficient to prevent overheating of 
the wire carrying the required current. (See Maximum 
Operating Temperature earlier in this chapter for 
computing current carrying capacity methods.)

To meet the two requirements for selecting the correct wire 
size using Figure 9-116, the following must be known:

1. The wire length in feet.

2. The number of amperes of current to be carried.

3. The allowable voltage drop permitted.

4. The required continuous or intermittent current.

5. The estimated or measured conductor temperature.

6. Is the wire to be installed in conduit and/or bundle?

7. Is the wire to be installed as a single wire in free air?

Example A. 
Find the wire size in Figure 9-116 using the following known 
information:

1. The wire run is 50 feet long, including the ground 
wire.

2. Current load is 20 amps.

3. The voltage source is 28 volts from bus to equipment.

4. The circuit has continuous operation.

5. Estimated conductor temperature is 20 °C or less. The 
scale on the left of the chart represents maximum wire 
length in feet to prevent an excessive voltage drop for 
a specified voltage source system (e.g., 14V, 28V, 
115V, 200V). This voltage is identified at the top of 
scale and the corresponding voltage drop limit for 
continuous operation at the bottom. The scale (slant 
lines) on top of the chart represents amperes. The scale 
at the bottom of the chart represents wire gauge.

Step 1—From the left scale, find the wire length 50 feet under 
the 28V source column.

Step 2—Follow the corresponding horizontal line to the right 
until it intersects the slanted line for the 20-amp load.

Step 3—At this point, drop vertically to the bottom of the 
chart. The value falls between No. 8 and No. 10. Select 
the next larger size wire to the right, in this case No. 8. 
This is the smallest size wire that can be used without 
exceeding the voltage drop limit expressed at the bottom of 
the left scale. This example is plotted on the wire chart in 
Figure 9-116. Use Figure 9-116 (top) for continuous flow 
and Figure 9-116 (bottom) for intermittent flow.

Example B. 
Find the wire size in Figure 9-116 using the following known 
information:

1. The wire run is 200 feet long, including the ground 
wire.

[표 2-9] Determining maximum tin-plated copper wire length 

and checking voltage drop
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① ��접지선(ground wire)을 포함하는, 전선설치는 

50[feet]이다.

② 전류부하(current load)는 20[amp]이다.

③ 전압원은 버스에서 장비로 28[V]이다.

④ 회로는 연속운전이다.

⑤ ��예측된 도선 온도는 20[℃] 이하이다. 도표 왼

쪽의 눈금은 14[V], 28[V], 115[V], 200[V]

와 같이, 정해진 전압원계통(voltage source 

system)에 대한 과도한 전압강하를 방지하기 

위한 최대전선길이(maximum wire length)를 

나타낸다. 이 전압은 눈금의 꼭대기에서 그리

고 밑바닥에서 연속운전에 대해 상응하는 전압

강하한도(voltage drop limit)로 확인된다. 도

표의 꼭대기에 사선(slant line) 눈금은 암페어

를 나타낸다. 도표의 밑바닥 눈금은 전선규격

(wire gauge)을 나타낸다.

 	

왼쪽 눈금에서, 28[V] 전원 열 아래에 전선길이 

50[feet]를 찾는다.

 	

20[amp] 부하에 대한 경사진 선과 교차할 때까지 

오른쪽으로 부합하는 수평선을 따라간다.

 	

이 지점에서, 도표의 밑바닥에서 수직으로 내려

간다. 값은 No.8과 No.10 사이에 떨어진다. 오른

쪽으로 하나 더 큰 크기의 전선을 택한다. 이 경우

에는 No.8을 선택한다. 이것은 왼쪽 눈금의 밑바

닥에서 표시된 전압강하한도의 초과 없이 사용할 

수 있는 가장 작은 크기의 전선을 뜻한다. 이 예는 

그림 2-111에 전선 도표에서 구성된다. 연속흐름

(continuous flow)에 대해서는 그림 2-111의 위쪽 

그리고 단속흐름(intermittent flow)에 대해서는 그

림 2-111의 아래쪽을 사용한다.

Example 

다음 알려진 정보를 이용하여 그림 2-111에서 전

선크기를 알아본다.

① 접지선을 포함하는, 전선설치는 200[feet]이다.

② 전류부하는 10[amp]이다.

③ 전압원은 버스에서 장비로 115[V]이다.

④ 회로는 단속운전(intermittent operation)이다.

 	

왼쪽 눈금에서, 115[V] 전원 열 아래에 전선길이 

200[feet]를 찾는다.

 	

10[amp] 부하에 대한 경사진 선과 교차할 때까지 

오른쪽으로 부합하는 수평선을 따라간다.

 	

이 지점에서, 도표의 밑바닥에 수직으로 내려간

다. 값은 No.16과 No.14 사이에 떨어진다. 오른쪽

으로 하나 더 큰 크기 전선, 이 경우에는 No.14를 

선택한다. 이것은 왼쪽 눈금의 밑바닥에서 표시된 

전압강하한도 초과 없이 사용할 수 있는 가장 작은 

크기 전선이다.

Step 1

Step 2

Step 3

Step 1

Step 2

Step 3
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2.4.4 전선 식별(Wire Identification)

회로 및 전압과 전선 및 케이블의 적절한 식별

은 작동의 안전, 정비사의 안전, 그리고 정비의 용

이함을 마련하기 위해 필요한 것이다. 항공기에 사

용된 모든 전선은 전선의 유형 식별을 전선의 길이

를 따라 표시해야 한다. 전선제조사를 인지하는 5개

의 아라비아숫자/문자 제작사등록번호부호(CAGE, 

commercial and government entity code)로 이 

부품번호(Part Number)를 따르는 것이 일반적이

다. 부품번호의 이용은 교체가 필요한 현재 장착된 

전선의 성능을 확인할 수 있고, 저성능 전선의 부주

의한 사용과 부적당한 교체전선의 부주의한 사용을 

막는다.

2.4.4.1 ��식별표식배치	  

(Placement of Identification Markings)

식별표식은 전선의 양쪽 끝단과 전선의 길이를 

따라 15[inch] 최대간격으로 배치되어야 한다. 길

이 3[inch] 미만의 전선은 식별할 필요가 없다. 길

이 3〜7[inch] 전선은 거의 중앙에 식별되어야 한

다. 추가된 식별표식 슬리브(Identification Marker 

Sleeve)는 타이(tie), 클램프, 또는 지지장치가 식별

을 읽기 위해 제거할 필요가 없도록 위치되어야 한

다. 전선식별부호(wire identification code)는 수평

(왼쪽에서 오른쪽으로) 혹은 수직으로(위에서 아래

로) 읽도록 인쇄되어야 한다. 전선 또는 케이블에 표

시하는 두 가지 방법은 다음과 같다.

① ��그림 2-115의 B와 같이, 직접표식(direct 

marking)는 케이블의 외부피복에 인쇄하여 수

행한다.

② ��간접표식(indirect marking)은 열수축슬리브

(heat-shrinkable sleeve)에 인쇄하고, 전선 

또는 케이블 외부피복에 인쇄된 슬리브를 장착

하여 수행한다. 그림 2-116과 같이, 간접표식

[그림 2-115] Wire markings for single wire without sleeve
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Figure 9-124. Wire markings for single wire without sleeve.

2. Current load is 10 amps.

3. The voltage source is 115 volts from bus to equipment.

4. The circuit has intermittent operation.

Step 1—From the left scale, find the wire length of 200 feet 
under the 115V source column.

Step 2—Follow the corresponding horizontal line to the right 
until it intersects the slanted line for the 10 amp load.

Step 3—At this point, drop vertically to the bottom of the 
chart. The value falls between No. 16 and No. 14. Select the 
next larger size wire to the right—in this case, No. 14. This is 
the smallest size wire that can be used without exceeding the 
voltage drop limit expressed at the bottom of the left scale. 

Wire Identification
The proper identification of electrical wires and cables 
with their circuits and voltages is necessary to provide 
safety of operation, safety to maintenance personnel, and 
ease of maintenance. All wire used on aircraft must have 
its type identification imprinted along its length. It is 
common practice to follow this part number with the five 
digit/letter Commercial and Government Entity (CAGE) 
code identifying the wire manufacturer. You can identify 
the performance capabilities of existing installed wire you 
need to replace, and avoid the inadvertent use of a lower 
performance and unsuitable replacement wire. 

Placement of Identification Markings
Identification markings should be placed at each end of the 
wire and at 15-inch maximum intervals along the length 
of the wire. Wires less than 3 inches in length need not be 

identified. Wires 3 to 7 inches in length should be identified 
approximately at the center. Added identification marker 
sleeves should be located so that ties, clamps, or supporting 
devices need not be removed to read the identification. The 
wire identification code must be printed to read horizontally 
(from left to right) or vertically (from top to bottom). The 
two methods of marking wire or cable are as follows:

1. Direct marking is accomplished by printing the cable’s 
outer covering. [Figure 9-124B]

2. Indirect marking is accomplished by printing a heat-
shrinkable sleeve and installing the printed sleeve on 
the wire or cables outer covering. Indirectly-marked 
wire or cable should be identified with printed 
sleeves at each end and at intervals not longer than 
6 feet. [Figure 9-125] The individual wires inside 
a cable should be identified within 3 inches of their 
termination. [Figure 9-124A]

Types of Wire Markings 
The preferred method is to mark directly on the wire without 
causing insulation degradation. Teflon-coated wires, shielded 
wiring, multiconductor cable, and thermocouple wires 
usually require special sleeves to carry identification marks. 
There are some special wire marking machines available that 
can be used to stamp directly on the type wires mentioned 
above. Whatever method of marking is used, the marking 
should be legible and the color should contrast with the wire 
insulation or sleeve.

Several different methods can be used to mark directly on 
the wire: hot stamp marking, ink jet printers, and laser jet 
printers. [Figure 9-126] The hot stamp method can damage 
the insulation of a newer type of wire that utilizes thin 
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전선(indirectly-marked wire) 또는 케이블은 

양쪽 끝단에서 6[feet]를 넘지 않는 간격으로 

인쇄된 슬리브로 확인되어야 한다. 그림 2-115

의 A와 같이, 케이블 내에 개개의 전선은 종단 

3[inch] 이내에서 확인되어야 한다.

2.4.4.2 전선표식 방법(Types of Wire Markings)

선호방법(preferred method)이란 절연체의 변

질 없이 전선에 직접 표시를 하는 것이다. Teflon-

coated Wire, 차폐배선(shielded wiring), 다

심케이블(multi-conductor cable), 그리고 열

전도선(thermocouple wire)은 보통 인식기호

(identification mark)를 수행하기 위해 특별한 슬

리브를 필요로 한다. 위에서 언급된 전선 유형에 직

접 각인할 수 있는 전선표식기계장치(wire marking 

machine)가 몇 가지 있다. 어떤 표식 방법을 사용

하더라도 표식은 읽기 쉬워야 하며 색은 전선절연, 

슬리브와 뚜렷한 차이를 보여야 한다.

그림 2-117과 같이, 전선에 직접 표시하는 방법

에는 핫스템프마킹(hot stamp marking), 잉크프

린터(ink printer), 그리고 레이저제트프린터(laser 

jet printer) 등이 있다. 핫스템프 방법은 얇은 절연

물을 사용하는 전선의 절연물이 손상될 수 있다. 스

템핑다이(stamping die)에 의해 절연벽(insulation 

wall)이 파괴되고 이들 재료의 도체에 침투가 발생

한다. 이후 가동 중에 유동체 또는 습기로 적셔지고, 

심각한 전호와 표면을 따라 전선다발에 손상이 일어

난다.

그림 2-118과 같이, 식별슬리브(identification 

sleeve)는 전선에 직접표식이 가능하지 않으면 사용

할 수 있다.

투명한 또는 불투명한 유연슬리빙(flexible 

sleeving)은 일반적으로 사용하기에 적절하다. 

Color-coded Wire 또는 Striped Component 

Wire가 케이블의 일부분으로 사용되었을 때, 식
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Figure 9-128. Recommended size of identification sleeving.
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Figure 9-125. Spacing of printed identification marks (indirect 
marking).

Figure 9-126. Laser wire printer.

Figure 9-127. Alternate method of identifying wire bundles.

insulators. Fracture of the insulation wall and penetration to 
the conductor of these materials by the stamping dies have 
occurred. Later in service, when these openings have been 
wetted by various fluids or moisture, serious arcing and 
surface tracking have damaged wire bundles.

Identification sleeves can be used if the direct marking on 
the wire is not possible. [Figure 9-127]

Flexible sleeving, either clear or opaque, is satisfactory for 
general use. When color-coded or striped component wire is 

used as part of a cable, the identification sleeve should specify 
which color is associated with each wire identification code. 
Identification sleeves are normally used for identifying the 
following types of wire or cable: unjacketed shielded wire, 
thermocouple wire, coaxial cable, multiconductor cable, 
and high temperature wire. In most cases, identification tape 
can be used in place of sleeving. For sleeving exposed to 
high temperatures (over 400 °F), materials, such as silicone 
fiberglass, should be used. Polyolefin sleeving should be used 
in areas where resistance to solvent and synthetic hydraulic 
fluids is necessary. Sleeves may be secured in place with 
cable ties or by heat shrinking. The identification sleeving 
for various sizes of wire is shown in Figure 9-128.

Wire Installation and Routing
Open Wiring
Interconnecting wire is used in point-to-point open harnesses, 
normally in the interior or pressurized fuselage, with each 
wire providing enough insulation to resist damage from 
handling and service exposure. Electrical wiring is often 
installed in aircraft without special enclosing means. This 
practice is known as open wiring and offers the advantages 
of ease of maintenance and reduced weight.

Wire Groups and Bundles and Routing
Wires are often installed in bundles to create a more organized 
installation. These wire bundles are often called wire 
harnesses. Wire harnesses are often made in the factory or 

[그림 2-116] Spacing of printed identification marks (indirect marking)
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insulators. Fracture of the insulation wall and penetration to 
the conductor of these materials by the stamping dies have 
occurred. Later in service, when these openings have been 
wetted by various fluids or moisture, serious arcing and 
surface tracking have damaged wire bundles.

Identification sleeves can be used if the direct marking on 
the wire is not possible. [Figure 9-127]

Flexible sleeving, either clear or opaque, is satisfactory for 
general use. When color-coded or striped component wire is 

used as part of a cable, the identification sleeve should specify 
which color is associated with each wire identification code. 
Identification sleeves are normally used for identifying the 
following types of wire or cable: unjacketed shielded wire, 
thermocouple wire, coaxial cable, multiconductor cable, 
and high temperature wire. In most cases, identification tape 
can be used in place of sleeving. For sleeving exposed to 
high temperatures (over 400 °F), materials, such as silicone 
fiberglass, should be used. Polyolefin sleeving should be used 
in areas where resistance to solvent and synthetic hydraulic 
fluids is necessary. Sleeves may be secured in place with 
cable ties or by heat shrinking. The identification sleeving 
for various sizes of wire is shown in Figure 9-128.

Wire Installation and Routing
Open Wiring
Interconnecting wire is used in point-to-point open harnesses, 
normally in the interior or pressurized fuselage, with each 
wire providing enough insulation to resist damage from 
handling and service exposure. Electrical wiring is often 
installed in aircraft without special enclosing means. This 
practice is known as open wiring and offers the advantages 
of ease of maintenance and reduced weight.

Wire Groups and Bundles and Routing
Wires are often installed in bundles to create a more organized 
installation. These wire bundles are often called wire 
harnesses. Wire harnesses are often made in the factory or 

[그림 2-117] Laser wire printer
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insulators. Fracture of the insulation wall and penetration to 
the conductor of these materials by the stamping dies have 
occurred. Later in service, when these openings have been 
wetted by various fluids or moisture, serious arcing and 
surface tracking have damaged wire bundles.

Identification sleeves can be used if the direct marking on 
the wire is not possible. [Figure 9-127]

Flexible sleeving, either clear or opaque, is satisfactory for 
general use. When color-coded or striped component wire is 

used as part of a cable, the identification sleeve should specify 
which color is associated with each wire identification code. 
Identification sleeves are normally used for identifying the 
following types of wire or cable: unjacketed shielded wire, 
thermocouple wire, coaxial cable, multiconductor cable, 
and high temperature wire. In most cases, identification tape 
can be used in place of sleeving. For sleeving exposed to 
high temperatures (over 400 °F), materials, such as silicone 
fiberglass, should be used. Polyolefin sleeving should be used 
in areas where resistance to solvent and synthetic hydraulic 
fluids is necessary. Sleeves may be secured in place with 
cable ties or by heat shrinking. The identification sleeving 
for various sizes of wire is shown in Figure 9-128.

Wire Installation and Routing
Open Wiring
Interconnecting wire is used in point-to-point open harnesses, 
normally in the interior or pressurized fuselage, with each 
wire providing enough insulation to resist damage from 
handling and service exposure. Electrical wiring is often 
installed in aircraft without special enclosing means. This 
practice is known as open wiring and offers the advantages 
of ease of maintenance and reduced weight.

Wire Groups and Bundles and Routing
Wires are often installed in bundles to create a more organized 
installation. These wire bundles are often called wire 
harnesses. Wire harnesses are often made in the factory or 

[그림 2-118] Alternate method of identifying wire bundles
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별슬리브는 색이 각각의 전선식별코드(wire 

identification code)와 연관된다는 것을 명시

해야 한다. 식별슬리브는 보통 전선 또는 케이

블에서 Unjacketed Shielded Wire, 열전도선

(thermocouple wire), 동축케이블, 다심케이블

(multi-conductor cable), 그리고 고온전선(high-

temperature wire) 등의 유형을 식별하기 위해 사

용된다. 대부분 식별테이프(identification tape)는 

슬리빙을 대신하여 사용할 수 있다. 400[℉] 이상

의 고온에 노출되는 슬리빙에는 실리콘 유리섬유와 

같은 재료가 사용되어야 한다. 폴리올레핀슬리빙

(polyolefin sleeving)은 솔벤트(solvent)와 합성유

압유(synthetic hydraulic fluid)에 저항력이 필요

한 구역에 사용되어야 한다. 슬리브는 케이블타이

(cable tie) 또는 열수축에 의해 제 위치에 고정되어

야 한다. 표 2-10에서는 여러 가지 크기의 전선에 

대한 식별슬리빙을 보여준다.

2.4.5 ��전선의 장착과 배선	  

(Wire Installation and Routing)

2.4.5.1 노출배선(Open Wiring)

취급노출(handling exposure)과 사용노출

(service exposure)로부터 손상에 견디도록 절연

되어 있는 내부연결전선은 대개 내부동체(interior 

fuselage)나 가압식동체(pressured fuselage)에

서, 2지점 간(point-to-point) 노출하니스(open 

harness)에 사용된다. 전기배선은 종종 특별한 에

워싸는 수단 없이 항공기에 장착된다. 이 실행은 노

출배선(open wiring)이라고 하며 정비의 용이함과 

경감된 무게의 이점을 제공한다.

2.4.5.2 ��전선그룹, 다발짓기, 배선	  

(Wire Group and Bundles and Routing)

전선은 가끔 더욱 조직적인 장착을 만들기 위해 

번들(bundle)에 장착된다. 이 전선다발은 종종 와

이어하니스라고 부른다. 그림 2-119와 같이, 와이

어하니스는 공장 또는 전기작업장의 지그보드(jig 

board)에서 전선다발이 항공기에 적합하도록 만들

어진다. 결과적으로, 특정 항공기 장착을 위한 각 

하니스의 모양과 길이는 동일하다. 와이어링하니스

(wiring harness)는 전자기간섭(EMI)을 피하기 위

해 금속편조(metal braid)로 덮을 수 있다. 

전기적으로 비보호전력배선(unprotected power 

wiring)과 이중핵심구성요소(duplicate vital 
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Figure 9-125. Spacing of printed identification marks (indirect 
marking).

Figure 9-126. Laser wire printer.

Figure 9-127. Alternate method of identifying wire bundles.

insulators. Fracture of the insulation wall and penetration to 
the conductor of these materials by the stamping dies have 
occurred. Later in service, when these openings have been 
wetted by various fluids or moisture, serious arcing and 
surface tracking have damaged wire bundles.

Identification sleeves can be used if the direct marking on 
the wire is not possible. [Figure 9-127]

Flexible sleeving, either clear or opaque, is satisfactory for 
general use. When color-coded or striped component wire is 

used as part of a cable, the identification sleeve should specify 
which color is associated with each wire identification code. 
Identification sleeves are normally used for identifying the 
following types of wire or cable: unjacketed shielded wire, 
thermocouple wire, coaxial cable, multiconductor cable, 
and high temperature wire. In most cases, identification tape 
can be used in place of sleeving. For sleeving exposed to 
high temperatures (over 400 °F), materials, such as silicone 
fiberglass, should be used. Polyolefin sleeving should be used 
in areas where resistance to solvent and synthetic hydraulic 
fluids is necessary. Sleeves may be secured in place with 
cable ties or by heat shrinking. The identification sleeving 
for various sizes of wire is shown in Figure 9-128.

Wire Installation and Routing
Open Wiring
Interconnecting wire is used in point-to-point open harnesses, 
normally in the interior or pressurized fuselage, with each 
wire providing enough insulation to resist damage from 
handling and service exposure. Electrical wiring is often 
installed in aircraft without special enclosing means. This 
practice is known as open wiring and offers the advantages 
of ease of maintenance and reduced weight.

Wire Groups and Bundles and Routing
Wires are often installed in bundles to create a more organized 
installation. These wire bundles are often called wire 
harnesses. Wire harnesses are often made in the factory or 

[표 2-10] Recommended size of identification sleeving
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component)로 가는 배선과 같은, 전선모으기

(grouping) 또는 다발짓기(bundling)는 피해야 한

다. 실행 가능한 전선다발은 일반적으로 75개 전

선 이하, 또는 직경 1½〜2[inch] 이하가 되어야 한

다. 여러 전선이 접속배선함(junction box), 단자판

(terminal block), 패널(panel) 등에 모였을 때, 번

들 내에 그룹의 식별은 유지할 수 있다.

(1) 전선 번들의 느슨함(Slack in Wire Bundles)

배선은 번들과 개별 전선에 장력이 걸리지 않도록 

느슨하게 장착되어야 한다. 가동구성요소(movable 

component) 또는 완충마운트식(shock-mounted) 

장비에 연결된 전선은 번들에 장력이 걸리지 않

은 상태에서 충분히 이동할 수 있도록 충분한 길이

를 가져야 한다. 터미널러그(terminal lug) 또는 커

넥터에 배선은 전선의 교체 없이 두 번의 재-종단

(re-termination)을 허용할 수 있는 충분한 여유

가 있어야 한다. 이 여유는 드립루프(drip loop)와 

가동구성요소의 허용오차에 추가되어야 한다. 그림 

2-120과 같이, 일반적으로 전선그룹(wire group) 

또는 번들은 지지점 사이에 1/2[inch] 편향을 초과

하지 않아야 한다. 만약 전선그룹 또는 번들이 벗겨

짐을 일으키는 표면에 닿는 가능성이 없다면 이 치

수는 초과해도 된다. 양쪽 끝단은 단자(terminal)의 

교환과 정비를 편리하게 할 수 있도록 충분히 느슨

해야 하는데, 전선, 케이블, 접합점, 그리고 지주에 

기계적 변형을 방지하고, 완충마운트식과 진동마운

트식(vibration-mounted) 장비의 자유로운 이동을 

허용하고, 그리고 필요하면 항공기에 장착되어 있는 

동안에 얼라인먼트(alignment), 서비싱(servicing), 

튜닝(tuning), 먼지덮개(dust cover)의 제거 및 내

부구성요소의 변경을 수행하기 위해 장비의 이동을 
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Figure 9-129. Cable harness jig board.

1/2" maximum with normal hand pressure

Figure 9-130. Slack between supports of a cable harness.

electrical shop on a jig board so that the wire bundles could be 
preformed to fit into the aircraft. [Figure 9-129] As a result, 
each harness for a particular aircraft installation is identical 
in shape and length. The wiring harness could be covered by 
a shielding (metal braid) to avoid EMI. Grouping or bundling 
certain wires, such as electrically unprotected power wiring 
and wiring going to duplicate vital equipment, should be 
avoided. Wire bundles should generally be less than 75 wires, 
or 11⁄2 to 2 inches in diameter where practicable. When several 
wires are grouped at junction boxes, terminal blocks, panels, 
etc., identity of the groups within a bundle can be retained.

Slack in Wire Bundles

Wiring should be installed with sufficient slack so that 
bundles and individual wires are not under tension. Wires 
connected to movable or shock-mounted equipment should 
have sufficient length to allow full travel without tension 
on the bundle. Wiring at terminal lugs or connectors should 
have sufficient slack to allow two reterminations without 
replacement of wires. This slack should be in addition to 
the drip loop and the allowance for movable equipment. 
Normally, wire groups or bundles should not exceed 1⁄2 inch 
deflection between support points. [Figure 9-130] This 
measurement may be exceeded if there is no possibility of 
the wire group or bundle touching a surface that may cause 
abrasion. Sufficient slack should be provided at each end to 
permit replacement of terminals and ease of maintenance; 
prevent mechanical strain on the wires, cables, junctions, 
and supports; permit free movement of shock- and vibration-
mounted equipment; and allow shifting of equipment, as 
necessary, to perform alignment, servicing, tuning, removal 
of dust covers, and changing of internal components while 
installed in aircraft.

Twisting Wires

When specified on the engineering drawing, or when 
accomplished as a local practice, parallel wires must 
sometimes be twisted. The following are the most  
common examples:

1. Wiring in the vicinity of magnetic compass or flux 
valve

2. Three-phase distribution wiring

3. Certain other wires (usually radio wiring) as specified 
on engineering drawings

Twist the wires so they lie snugly against each other, making 
approximately the number of twists per foot as shown in 
Figure 9-131. Always check wire insulation for damage after 
twisting. If the insulation is torn or frayed, replace the wire.[그림 2-119] Cable harness jig board

[그림 2-120] Slack between supports of a cable harness
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Figure 9-129. Cable harness jig board.

1/2" maximum with normal hand pressure

Figure 9-130. Slack between supports of a cable harness.

electrical shop on a jig board so that the wire bundles could be 
preformed to fit into the aircraft. [Figure 9-129] As a result, 
each harness for a particular aircraft installation is identical 
in shape and length. The wiring harness could be covered by 
a shielding (metal braid) to avoid EMI. Grouping or bundling 
certain wires, such as electrically unprotected power wiring 
and wiring going to duplicate vital equipment, should be 
avoided. Wire bundles should generally be less than 75 wires, 
or 11⁄2 to 2 inches in diameter where practicable. When several 
wires are grouped at junction boxes, terminal blocks, panels, 
etc., identity of the groups within a bundle can be retained.

Slack in Wire Bundles

Wiring should be installed with sufficient slack so that 
bundles and individual wires are not under tension. Wires 
connected to movable or shock-mounted equipment should 
have sufficient length to allow full travel without tension 
on the bundle. Wiring at terminal lugs or connectors should 
have sufficient slack to allow two reterminations without 
replacement of wires. This slack should be in addition to 
the drip loop and the allowance for movable equipment. 
Normally, wire groups or bundles should not exceed 1⁄2 inch 
deflection between support points. [Figure 9-130] This 
measurement may be exceeded if there is no possibility of 
the wire group or bundle touching a surface that may cause 
abrasion. Sufficient slack should be provided at each end to 
permit replacement of terminals and ease of maintenance; 
prevent mechanical strain on the wires, cables, junctions, 
and supports; permit free movement of shock- and vibration-
mounted equipment; and allow shifting of equipment, as 
necessary, to perform alignment, servicing, tuning, removal 
of dust covers, and changing of internal components while 
installed in aircraft.

Twisting Wires

When specified on the engineering drawing, or when 
accomplished as a local practice, parallel wires must 
sometimes be twisted. The following are the most  
common examples:

1. Wiring in the vicinity of magnetic compass or flux 
valve

2. Three-phase distribution wiring

3. Certain other wires (usually radio wiring) as specified 
on engineering drawings

Twist the wires so they lie snugly against each other, making 
approximately the number of twists per foot as shown in 
Figure 9-131. Always check wire insulation for damage after 
twisting. If the insulation is torn or frayed, replace the wire.
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허용한다.

(2) 전선비틂(Twisting Wires)

엔지니어링 도면에 명시되었거나 그 지역적 실행

(a local practice)이 수행되었을 때, 평행한 전선은 

때때로 비틀어져야 한다. 다음은 가장 일반적인 예

이다.

① ��자기나침반(magnetic compass) 또는 플럭스

밸브(flux valve)의 부근에 있는 배선

② 3상배전(three-phase distribution) 배선

③ 엔지니어링 도면에 명기된 보통 라디오 배선

표 2-11과 같이, 1[feet]당 비틂의 수를 대략 만들

고, 서로에 대하여 편하게 놓이도록 전선을 비튼다. 

항상 비틀기 후 손상에 대해 전선 절연체를 점검한

다. 만약 절연체가 찢어졌거나 또는 마모되면 전선

을 교체한다.

(3) ��스플라이스 연결	  

(Spliced Connections in Wire Bundles)

스플라이싱(splicing)은 배선의 신뢰성과 전기·

기계특성에 영향을 주지 않는 한 배선에 허용된다. 

전력선, 동축케이블, 복합버스(multiplex bus), 그

리고 큰 규격전선의 스플라이싱은 인가된 자료를 갖

추어야 한다. 전선의 스플라이싱은 최소로 유지되어

야 하며 극심한 진동이 있는 장소에서는 완전히 피

해야 한다. 그룹 또는 번들에 있는 개별 전선의 스플

라이싱은 엔지니어링 승인을 가져야 하고 스플라이

스(splice)는 정기검사를 고려하여 위치되어야 한다.

수많은 종류의 항공기 스플라이스커넥터(splice 

connector)는 개개의 전선을 스플라이싱할 때 사용

할 수 있다. 자체절연식스프라이스(self-insulated 

splice)의 사용이 선호되지만, 비절연식스플라이

스(non-insulated splice) 커넥터는 스플라이스

가 양쪽 끝단에 고정되는 플라스틱슬리빙(plastic 

sleeving)으로 덮어 사용할 수 있다. 환경적으

로 MIL-T-7928에 일치하는 밀봉식스플라이스

(sealed splice)는 열풍·습기문제(SWAMP) 지역

에서 스플라이싱의 믿을 수 있는 수단을 제공한다. 

그러나 사용되는 비절연식스플라이스 커넥터는 스

플라이스에 적절한 재료의 듀얼-월쉬린크슬리빙

(Dual-wall Shrink Sleeving)으로 덮어 사용할 수 

있다.

어떤 2개의 커넥터 또는 다른 분리지점 사이에 어

떤 하나의 전선 구획에서 1개 이상의 스플라이스가 

있어서는 안 된다. 하지만 커넥터를 예비 피그테일

리드(spare pigtail lead)에 부착할 때, 단선에 다선

(multiple wire)을 스플라이싱할 때, 커넥터 접접압

착배럴(Contact Crimp Barrel)을 맞추기 위해 전선

크기를 조정할 때, 그리고 인가된 수리를 만드는 것

이 요구되었을 때는 예외이다.

그림 2-121과 같이, 번들에 있는 스플라이스는 설

계된 공간 내에 번들 조립을 막거나 역으로 정비에 

영향을 주는 혼잡함을 일으키는 번들의 크기에 어떤 

증대를 최소로 하도록 서로 엇갈리게 해야 한다.

스플라이스는 단선에 다선을 합쳐 잇기 위해, 또

는 접접압착배럴 크기에 적합하도록 전선크기를 조
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Figure 9-131. Recommended number of wire twists per foot.

Figure 9-132. Staggered splices in wire bundle.

Spliced Connections In Wire Bundles

Splicing is permitted on wiring as long as it does not affect 
the reliability and the electromechanical characteristics of 
the wiring. Splicing of power wires, coaxial cables, multiplex 
bus, and large-gauge wire must have approved data. Splicing 
of electrical wire should be kept to a minimum and avoided 
entirely in locations subject to extreme vibrations. Splicing 
of individual wires in a group or bundle should have 
engineering approval, and the splice(s) should be located 
to allow periodic inspection.

Many types of aircraft splice connector are available for 
use when splicing individual wires. Use of a self-insulated 
splice connector is preferred; however, a non-insulated splice 
connector may be used provided the splice is covered with 
plastic sleeving that is secured at both ends. Environmentally 
sealed splices that conform to MIL-T-7928 provide a reliable 
means of splicing in SWAMP areas. However, a non-
insulated splice connector may be used, provided the splice is 
covered with dual-wall shrink sleeving of a suitable material.

There should be no more than one splice in any one wire 
segment between any two connectors or other disconnect 
points. Exceptions include when attaching to the spare pigtail 
lead of a potted connector, when splicing multiple wires to a 
single wire, when adjusting wire size to fit connector contact 
crimp barrel size, and when required to make an approved 
repair. 

Splices in bundles must be staggered to minimize any 
increase in the size of the bundle, preventing the bundle from 
fitting into its designated space or causing congestion that 
adversely affects maintenance. [Figure 9-132]

Splices should not be used within 12 inches of a termination 
device, except when attaching to the pigtail spare lead of a 

potted termination device, to splice multiple wires to a single 
wire, or to adjust the wire sizes so that they are compatible 
with the contact crimp barrel sizes.

Bend Radii

The minimum radius of bends in wire groups or bundles must 
not be less than 10 times the outside diameter of the largest 
wire or cable, except that at the terminal strips where wires 
break out at terminations or reverse direction in a bundle. 
Where the wire is suitably supported, the radius may be 
three times the diameter of the wire or cable. Where it is 
not practical to install wiring or cables within the radius 
requirements, the bend should be enclosed in insulating 
tubing. The radius for thermocouple wire should be done in 
accordance with the manufacturer’s recommendation and 
shall be sufficient to avoid excess losses or damage to the 
cable. Ensure that RF cables (e.g., coaxial and triaxial) are 
bent at a radius of no less than six times the outside diameter 
of the cable.

Protection Against Chafing

Wires and wire groups should be protected against chafing or 
abrasion in those locations where contact with sharp surfaces 
or other wires would damage the insulation, or chafing could 
occur against the airframe or other components. Damage 
to the insulation can cause short circuits, malfunction, or 
inadvertent operation of equipment. 

Protection Against High Temperature

Wiring must be routed away from high-temperature 
equipment and lines to prevent deterioration of insulation. 
Wires must be rated so the conductor temperature remains 
within the wire specification maximum when the ambient 
temperature and heat rise related to current-carrying capacity 
are taken into account. The residual heating effects caused by 
exposure to sunlight when aircraft are parked for extended 
periods should also be taken into account. Wires, such as 
those used in fire detection, fire extinguishing, fuel shutoff, 
and fly-by-wire flight control systems that must operate 
during and after a fire, must be selected from types that are 
qualified to provide circuit integrity after exposure to fire for 

[표 2-11] Recommended number of wire twists per foot
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정하기 위해서 말단장치(termination device)의 연

결선 여분의 도선에 부착할 때를 제외하고, 말단장

치에서 12[inch] 이내로 사용되어서는 안 된다.

(4) 굴곡반경(Bend Radii)

전선그룹 또는 번들에서 굴곡부의 최소반경은 전

선이 말단에서 이탈하거나 또는 번들에 역방향인 단

말단자를 제외하고, 가장 굵은 전선 또는 케이블의 

외경(outer diameter)에 10배 이하가 되어서는 안 

된다. 전선이 적절하게 지탱된 곳에서, 반경은 전선 

또는 케이블 직경의 3배가 되게 한다. 반경필요조건

(radius requirement) 이내로 전선 또는 케이블을 

장착하는 것이 사실상 어려운 곳에서는 굴곡부가 절

연배관(insulating tubing)으로 감싸져야 한다. 열

전도선(thermocouple wire)에 대한 반경은 제조사

의 권고에 따라야 수행되어야 하고 케이블의 초과손

실 또는 초과손상이 일어나지 않도록 충분히 두꺼워

야 한다. 동축케이블과 3축케이블(triaxial cable)과 

같은 무선주파케이블(RF cable)은 케이블의 외경에 

6배 이상의 반경으로 구부려야 한다.

(5) ��마찰로부터 보호	  

(Protection against Chafing)

전선과 전선그룹은 날카로운 표면 또는 다른 전선과 

접촉으로 절연체를 마멸시키거나 또는 벗겨짐이 기체 

또는 다른 구성요소에 의해 발생할 수 있는 장소로부

터 보호되어야 한다. 절연체에 손상은 단락회로, 기능

불량, 또는 장비의 부적절한 작동의 원인이 된다.

(6) ��고온으로부터 보호	  

(Protection against High Temperature)

배선은 절연체의 변질을 방지하기 위해 고온장

비 또는 고온전선으로부터 멀리 떨어져 배선되어

야 한다. 전선은 도선 온도가 전류용량(current-

carrying capacity)에 관련된 외기온도와 열 상

승을 고려할 때 최대전선사양(wire specification 

maximum) 이내로 유지되도록 등급이 매겨져야 한

다. 항공기가 장기간 주기될 때 햇빛 노출로 인한 잔

열효과도 고려되어야 한다. 화재 시 그리고 화재 후

에 작동해야 하는 화재감지계통, 소화계통, 연료차

단계통, 플라이바이와이어(fly-by-wire) 비행조종

계통에 사용되는 전선은 명시된 기간 동안 화재에 

노출된 후에도 회로보존성이 제공되도록 등급이 갖

추어진 종류로 선택되어야 한다. 전선절연은 고온에 

노출되었을 때 급속히 저하한다.

절연파괴를 방지하기 위해 저항기, 배기통

(exhaust stack), 열풍덕트(heating duct)

와 같은 고온장비로부터 전선을 격리시킨다. 유

[그림 2-121] Staggered splices in wire bundle
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Figure 9-131. Recommended number of wire twists per foot.

Figure 9-132. Staggered splices in wire bundle.

Spliced Connections In Wire Bundles

Splicing is permitted on wiring as long as it does not affect 
the reliability and the electromechanical characteristics of 
the wiring. Splicing of power wires, coaxial cables, multiplex 
bus, and large-gauge wire must have approved data. Splicing 
of electrical wire should be kept to a minimum and avoided 
entirely in locations subject to extreme vibrations. Splicing 
of individual wires in a group or bundle should have 
engineering approval, and the splice(s) should be located 
to allow periodic inspection.

Many types of aircraft splice connector are available for 
use when splicing individual wires. Use of a self-insulated 
splice connector is preferred; however, a non-insulated splice 
connector may be used provided the splice is covered with 
plastic sleeving that is secured at both ends. Environmentally 
sealed splices that conform to MIL-T-7928 provide a reliable 
means of splicing in SWAMP areas. However, a non-
insulated splice connector may be used, provided the splice is 
covered with dual-wall shrink sleeving of a suitable material.

There should be no more than one splice in any one wire 
segment between any two connectors or other disconnect 
points. Exceptions include when attaching to the spare pigtail 
lead of a potted connector, when splicing multiple wires to a 
single wire, when adjusting wire size to fit connector contact 
crimp barrel size, and when required to make an approved 
repair. 

Splices in bundles must be staggered to minimize any 
increase in the size of the bundle, preventing the bundle from 
fitting into its designated space or causing congestion that 
adversely affects maintenance. [Figure 9-132]

Splices should not be used within 12 inches of a termination 
device, except when attaching to the pigtail spare lead of a 

potted termination device, to splice multiple wires to a single 
wire, or to adjust the wire sizes so that they are compatible 
with the contact crimp barrel sizes.

Bend Radii

The minimum radius of bends in wire groups or bundles must 
not be less than 10 times the outside diameter of the largest 
wire or cable, except that at the terminal strips where wires 
break out at terminations or reverse direction in a bundle. 
Where the wire is suitably supported, the radius may be 
three times the diameter of the wire or cable. Where it is 
not practical to install wiring or cables within the radius 
requirements, the bend should be enclosed in insulating 
tubing. The radius for thermocouple wire should be done in 
accordance with the manufacturer’s recommendation and 
shall be sufficient to avoid excess losses or damage to the 
cable. Ensure that RF cables (e.g., coaxial and triaxial) are 
bent at a radius of no less than six times the outside diameter 
of the cable.

Protection Against Chafing

Wires and wire groups should be protected against chafing or 
abrasion in those locations where contact with sharp surfaces 
or other wires would damage the insulation, or chafing could 
occur against the airframe or other components. Damage 
to the insulation can cause short circuits, malfunction, or 
inadvertent operation of equipment. 

Protection Against High Temperature

Wiring must be routed away from high-temperature 
equipment and lines to prevent deterioration of insulation. 
Wires must be rated so the conductor temperature remains 
within the wire specification maximum when the ambient 
temperature and heat rise related to current-carrying capacity 
are taken into account. The residual heating effects caused by 
exposure to sunlight when aircraft are parked for extended 
periods should also be taken into account. Wires, such as 
those used in fire detection, fire extinguishing, fuel shutoff, 
and fly-by-wire flight control systems that must operate 
during and after a fire, must be selected from types that are 
qualified to provide circuit integrity after exposure to fire for 
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리섬유 또는 폴리테트라플루로에틸렌(PTFE, 

polytetrafluoroethylene)과 같은 고온 절연재료로 

고열지역을 통과해 지나가야 하는 전선을 절연시킨

다. 이들 재료는 상승된 온도에서 변질과 변형될 수 

있기 때문에 폴리에틸렌과 같은 부드러운 플라스틱 

절연체로 케이블에 사용하는 경우에는 고온지역을 

피해야 한다. 수많은 동축케이블은 이러한 종류의 

절연체를 갖고 있다.

(7) ��용액 및 유체로부터의 보호	  

(Protection against Solvents and Fluids)

전선과 금속가연성유동체관(metallic flammable 

fluid line) 사이에 전호결함(arcing fault)은 관에 

구멍을 뚫고 화재의 원인이 될 수 있다. 산소, 오일, 

연료, 유압유, 또는 알코올을 담고 있는 관과 장비로

부터 전선을 물리적으로 분리하여 이러한 위험요소

를 방지하도록 노력해야 한다. 배선은 가능하면 언

제나 6[inch] 이상의 최소간격으로 이들 관과 장비 

위에 배선되어야 한다. 이런 배열을 실행할 수 없을 

때에는 유동체관(fluid line)에 평행하지 않도록 배

선하여야 한다. 적어도 1/2[inch] 간격을 유지하도

록 확실히 고정되었을 때와 유동체운반장비에 직접 

연결할 때를 제외하고, 배선과 관, 그리고 장비 사이

에 최소한 2[inch]는 배선이 유지되어야 한다. 그림 

2-122와 같이 클램프를 장착한다. 이들 클램프는 

전선다발을 지탱하는 수단으로 사용되어서는 안 된

다. 추가의 클램프가 전선다발을 지탱하기 위해 장

착되어야 하고 클램프는 상대운동을 방지하도록 유

동체관을 지탱하기 위해 사용된 동일한 구조물에 고

정되어야 한다.

전선 또는 전선의 그룹은 실행할 수 있는 위쪽방

향으로 접속배선함에 들어가거나 또는 장비의 한쪽

에서 끝나야 한다. 트랩(trap) 또는 드립루프는 커

넥터, 단자판(terminal block), 패널(panel), 또는 

접속판(junction block)을 향하여 아래쪽 방향으로 

경사진 전선 또는 케이블 끝단은 흘러들어오는 유

동체 또는 응축물을 막도록 장치되어야 한다. 그림 

2-123과 같이, 드립루프는 전선이 아래쪽 방향부터 

커넥터까지 위쪽으로 이동하도록 만드는 지역이다. 
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Figure 9-133. Positive separation of wire and fluid lines and 
wire clamps.

Figure 9-134. Drip loop.

a specified period. Wire insulation deteriorates rapidly when 
subjected to high temperatures. 

Separate wires from high-temperature equipment, such as 
resistors, exhaust stacks, heating ducts, to prevent insulation 
breakdown. Insulate wires that must run through hot areas 
with a high-temperature insulation material, such as fiberglass 
or PTFE. Avoid high-temperature areas when using cables 
with soft plastic insulation, such as polyethylene, because 
these materials are subject to deterioration and deformation 
at elevated temperatures. Many coaxial cables have this type 
of insulation.

Protection Against Solvents and Fluids

An arcing fault between an electrical wire and a metallic 
flammable fluid line may puncture the line and result in a fire. 
Every effort must be made to avoid this hazard by physical 
separation of the wire from lines and equipment containing 
oxygen, oil, fuel, hydraulic fluid, or alcohol. Wiring must 
be routed above these lines and equipment with a minimum 
separation of 6 inches or more whenever possible. When such 
an arrangement is not practicable, wiring must be routed so 
that it does not run parallel to the fluid lines. A minimum of 
2 inches must be maintained between wiring and such lines 
and equipment, except when the wiring is positively clamped 
to maintain at least 1⁄2-inch separation, or when it must be 
connected directly to the fluid-carrying equipment. Install 
clamps as shown in Figure 9-133. These clamps should not 
be used as a means of supporting the wire bundle. Additional 
clamps should be installed to support the wire bundle and 
the clamps fastened to the same structure used to support the 
fluid line(s) to prevent relative motion.

Wires, or groups of wires, should enter a junction  box, or 
terminate at a piece of equipment in an upward direction 
where practicable. Ensure that a trap, or drip loop, is provided 
to prevent fluids or condensation from running into wire or 
cable ends that slope downward toward a connector, terminal 
block, panel, or junction block. A drip loop is an area where 
the wire(s) are made to travel downward and then up to the 
connector. [Figure 9-134] Fluids and moisture will flow 
along the wires to the bottom of the loop and be trapped there 
to drip or evaporate without affecting electrical conductivity 
in the wire, junction, or connected device.

Where wires must be routed downwards to a junction box 
or electrical unit and a drip loop is not possible, the entrance 
should be sealed according to manufacturer’s specifications 
to prevent moisture from entering the box/unit. Wires and 
cables installed in bilges and other locations where fluids 
collect must  be routed as far from the lowest point as possible 
or otherwise be provided with a moisture-proof covering.

Protection of Wires in Wheel Well Areas

Wires located on landing gear and in the wheel well area 
can be exposed to many hazardous conditions if not suitably 
protected. Where wire bundles pass flex points, there must not 
be any strain on attachments or excessive slack when parts 
are fully extended or retracted. The wiring and protective 
tubing must be inspected frequently and replaced at the first 
sign of wear.

Wires should be routed so that fluids drain away from the 
connectors. When this is not practicable, connectors must be 
potted. Wiring which must be routed in wheel wells or other 
external areas must be given extra protection in the form of 
harness jacketing and connector strain relief. Conduits or 
flexible sleeving used to protect wiring must be equipped 
with drain holes to prevent entrapment of moisture.

[그림 2-122] Positive separation of wire and fluid lines and wire clamps
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Figure 9-133. Positive separation of wire and fluid lines and 
wire clamps.

Figure 9-134. Drip loop.

a specified period. Wire insulation deteriorates rapidly when 
subjected to high temperatures. 

Separate wires from high-temperature equipment, such as 
resistors, exhaust stacks, heating ducts, to prevent insulation 
breakdown. Insulate wires that must run through hot areas 
with a high-temperature insulation material, such as fiberglass 
or PTFE. Avoid high-temperature areas when using cables 
with soft plastic insulation, such as polyethylene, because 
these materials are subject to deterioration and deformation 
at elevated temperatures. Many coaxial cables have this type 
of insulation.

Protection Against Solvents and Fluids

An arcing fault between an electrical wire and a metallic 
flammable fluid line may puncture the line and result in a fire. 
Every effort must be made to avoid this hazard by physical 
separation of the wire from lines and equipment containing 
oxygen, oil, fuel, hydraulic fluid, or alcohol. Wiring must 
be routed above these lines and equipment with a minimum 
separation of 6 inches or more whenever possible. When such 
an arrangement is not practicable, wiring must be routed so 
that it does not run parallel to the fluid lines. A minimum of 
2 inches must be maintained between wiring and such lines 
and equipment, except when the wiring is positively clamped 
to maintain at least 1⁄2-inch separation, or when it must be 
connected directly to the fluid-carrying equipment. Install 
clamps as shown in Figure 9-133. These clamps should not 
be used as a means of supporting the wire bundle. Additional 
clamps should be installed to support the wire bundle and 
the clamps fastened to the same structure used to support the 
fluid line(s) to prevent relative motion.

Wires, or groups of wires, should enter a junction  box, or 
terminate at a piece of equipment in an upward direction 
where practicable. Ensure that a trap, or drip loop, is provided 
to prevent fluids or condensation from running into wire or 
cable ends that slope downward toward a connector, terminal 
block, panel, or junction block. A drip loop is an area where 
the wire(s) are made to travel downward and then up to the 
connector. [Figure 9-134] Fluids and moisture will flow 
along the wires to the bottom of the loop and be trapped there 
to drip or evaporate without affecting electrical conductivity 
in the wire, junction, or connected device.

Where wires must be routed downwards to a junction box 
or electrical unit and a drip loop is not possible, the entrance 
should be sealed according to manufacturer’s specifications 
to prevent moisture from entering the box/unit. Wires and 
cables installed in bilges and other locations where fluids 
collect must  be routed as far from the lowest point as possible 
or otherwise be provided with a moisture-proof covering.

Protection of Wires in Wheel Well Areas

Wires located on landing gear and in the wheel well area 
can be exposed to many hazardous conditions if not suitably 
protected. Where wire bundles pass flex points, there must not 
be any strain on attachments or excessive slack when parts 
are fully extended or retracted. The wiring and protective 
tubing must be inspected frequently and replaced at the first 
sign of wear.

Wires should be routed so that fluids drain away from the 
connectors. When this is not practicable, connectors must be 
potted. Wiring which must be routed in wheel wells or other 
external areas must be given extra protection in the form of 
harness jacketing and connector strain relief. Conduits or 
flexible sleeving used to protect wiring must be equipped 
with drain holes to prevent entrapment of moisture.

[그림 2-123] Drip loop
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유동체와 습기는 드립루프의 밑바닥으로 전선을 따

라 흐를 것이고 전선, 접속장치, 또는 연결된 장치에

서 전기전도율에 영향 없이 똑똑 떨어지거나 증발되

게 한다.

전선이 접속배선함 또는 전기장치에서 아래쪽방

향으로 배선되어야 하는 곳에서, 입구는 접속배선함 

또는 전기장치에 들어가는 습기를 방지하기 위해 제

작사명세서에 따라 밀봉되어야 한다. 유동체가 모이

는 항공기 밑 만곡부 또는 다른 장소에 장착된 전선

과 케이블은 가능한 가장 낮은 지점에서 멀리 배선

되거나 또는 방습덮개(moisture-proof covering) 

등의 다른 방법으로 배선되어야 한다.

(8) ��바퀴집 구역의 전선보호	  

(Protection of Wires in Wheel Well Areas)

착륙장치와 바퀴집 구역에 위치된 전선은 만약 적

절하게 보호되지 않았다면 수많은 위험한 상황에 노

출될 수 있다. 전선다발이 구부린 지점을 지나가는 

곳에서, 부품이 완전히 펼쳐지고 수축될 때 부착물

에 어떤 변형 또는 과도한 느슨함이 없어야 한다. 배

선과 보호배관은 자주 검사되어야 하고 마모의 첫 

번째 징후에서 교환되어야 한다.

전선은 유동체가 커넥터로부터 멀리 떨어져 배

출되도록 배선되어야 한다. 이것을 실행할 수 없을 

때, 커넥터는 보호하기 위해 넣어야 한다. 바퀴집 

또는 다른 외부지역에 배선되는 전선은 하니스덮기

(harness jacketing)와 커넥터 변형방지장치(strain 

relief)의 형태로서 추가보호를 해주어야 한다. 배선

을 보호하기 위해 사용된 전선관 또는 유연슬리빙에

는 습기의 포착을 방지하기 위해 배수구가 설비되어

야 한다.

정비사는 전선과 케이블이 조약돌, 얼음, 진흙 등

과 같은 것에 충격으로부터 손상에 노출되는 바퀴

집과 다른 구역에서 적절하게 보호되었는지를 검사

하는 동안 점검해야 한다. 만약 전선 또는 케이블

의 재배선이 실용적이지 않은 경우에는, 보호피복

을 설치할 수 있다. 이 유형의 설치는 최소로 유지

해야 한다.

(9) 클램프장착(Clamp Installation)

그림 2-124와 같이, 전선과 전선다발은 클램프 또

는 플라스틱케이블스트랩(plastic cable strap)으

로 지지되어야 한다. 클램프와 다른 1차 지지장치

는 온도, 유체저항(fluid resistance), 자외선(UV, 

ultraviolet light)에 노출, 그리고 전선다발에 걸

리는 물리적 부하 등의 모든 면에서 적합한 재료

로 구성되어야 한다. 이들은 24[inch]를 넘지 않는 

간격으로 이격되어야 한다. 그림 2-125에서 그림 

2-127까지 보여준 것과 같이, 전선다발에 클램프는 

사이에서 전선이 죄어지지 않고 꼭 맞도록 선택하여

야 한다.
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Figure 9-137. Typical mounting hardware for MS-21919 cable clamps.

Figure 9-135. Wire clamps.

Dangerous angles

Safe angles

45° max 45° m
ax

Figure 9-136. Safe angle for cable clamps.

The technician should check during inspections that wires 
and cables are adequately protected in wheel wells and other 
areas where they may be exposed to damage from impact of 
rocks, ice, mud, etc. (If rerouting of wires or cables is not 
practical, protective jacketing may be installed). This type 
of installation must be held to a minimum.

Clamp Installation

Wires and wire bundles must be supported by clamps or 
plastic cable straps. [Figure 9-135] Clamps and other primary 
support devices must be constructed of materials that are 
compatible with their installation and environment, in terms 
of temperature, fluid resistance, exposure to ultraviolet (UV) 
light, and wire bundle mechanical loads. They should be 
spaced at intervals not exceeding 24 inches. Clamps on wire 
bundles should be selected so that they have a snug fit without 
pinching wires [Figures 9-136 through 9-138]

Caution: The use of metal clamps on coaxial RF cables may 
cause problems, if clamp fit is such that RF cable’s original 
cross section is distorted.

Clamps on wire bundles should not allow the bundle to 
move through the clamp when a slight axial pull is applied. 
Clamps on RF cables must fit without crushing and must 
be snug enough to prevent the cable from moving freely 
through the clamp, but may allow the cable to slide through 
the clamp when a light axial pull is applied. The cable or wire 
bundle may be wrapped with one or more turns of electrical 
tape when required to achieve this fit. Plastic clamps or 
cable ties must not be used where their failure could result 
in interference with movable controls, wire bundle contact 
with movable equipment, or chafing damage to essential or 
unprotected wiring. They must not be used on vertical runs 
where inadvertent slack migration could result in chafing or 
other damage. Clamps must be installed with their attachment 
hardware positioned above them, wherever practicable, so 
that they are unlikely to rotate as the result of wire bundle 
weight or wire bundle chafing. [Figure 9-136]

[그림 2-124] Wire clamps
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동축무선주파케이블(coaxial RF cable)에 금속클

램프(metal clamp)의 사용은 만약 클램프 고정이 

무선주파케이블(RF cable)의 단면을 왜곡시킬 경우 

문제를 일으킬 수 있다.

그림 2-125와 같이, 전선 번들의 클램프는 약간

의 축방향당김(axial pull)이 가해졌을 경우 클램

프를 통해 움직이는 것이 허용되지 않는다. 클램프

가 무선주파케이블(RF cable)을 눌러 파쇄되지 않

는 동시에 케이블이 클램프를 통해 움직이는 것을 

막기 위한 적절한 사이즈를 선택해야 한다. 그러

나 케이블이 가벼운 축방향당김(axial pull)이 가

해졌을 때 클램프를 통해 미끄러지는 정도는 허용

하여도 좋다. 케이블 또는 전선다발은 이러한 고

정을 이루도록 요구되었을 때 1[turn] 이상의 전기

용테이프로 감기게 한다. 플라스틱클램프(plastic 

clamp) 또는 케이블타이(cable tie)는 이들의 결함

이 가동조종장치(movable controls), 가동장비와 

전선다발 접촉, 필수의 또는 보호되지 않은 배선에 

벗겨짐 손상(chafing damage)의 간섭으로 발생할 

수 있는 곳에서는 사용이 금지된다. 이들은 느슨함

으로 인한 움직임이 벗겨짐 등을 포함한 배선의 손

상을 일으킬 수 있는 수직배선에는 사용되지 않아

야 한다. 클램프는 전선다발 무게 또는 전선다발 

벗겨짐의 결과로 회전할 가능성이 낮게 실행되도록 

위쪽에 배치된 이들의 부착하드웨어에 장착되어야 

한다.

그림 2-126과 같이, 비금속성재료(nonmetallic 

material)에 나란히 세워진 클램프는 배선을 따라 

전선다발을 지탱하도록 사용되어야 한다. 묶기는 클

CAUTION

[그림 2-126] Typical mounting hardware for MS-21919 cable clamps
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Figure 9-137. Typical mounting hardware for MS-21919 cable clamps.

Figure 9-135. Wire clamps.

Dangerous angles
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Figure 9-136. Safe angle for cable clamps.

The technician should check during inspections that wires 
and cables are adequately protected in wheel wells and other 
areas where they may be exposed to damage from impact of 
rocks, ice, mud, etc. (If rerouting of wires or cables is not 
practical, protective jacketing may be installed). This type 
of installation must be held to a minimum.

Clamp Installation

Wires and wire bundles must be supported by clamps or 
plastic cable straps. [Figure 9-135] Clamps and other primary 
support devices must be constructed of materials that are 
compatible with their installation and environment, in terms 
of temperature, fluid resistance, exposure to ultraviolet (UV) 
light, and wire bundle mechanical loads. They should be 
spaced at intervals not exceeding 24 inches. Clamps on wire 
bundles should be selected so that they have a snug fit without 
pinching wires [Figures 9-136 through 9-138]

Caution: The use of metal clamps on coaxial RF cables may 
cause problems, if clamp fit is such that RF cable’s original 
cross section is distorted.

Clamps on wire bundles should not allow the bundle to 
move through the clamp when a slight axial pull is applied. 
Clamps on RF cables must fit without crushing and must 
be snug enough to prevent the cable from moving freely 
through the clamp, but may allow the cable to slide through 
the clamp when a light axial pull is applied. The cable or wire 
bundle may be wrapped with one or more turns of electrical 
tape when required to achieve this fit. Plastic clamps or 
cable ties must not be used where their failure could result 
in interference with movable controls, wire bundle contact 
with movable equipment, or chafing damage to essential or 
unprotected wiring. They must not be used on vertical runs 
where inadvertent slack migration could result in chafing or 
other damage. Clamps must be installed with their attachment 
hardware positioned above them, wherever practicable, so 
that they are unlikely to rotate as the result of wire bundle 
weight or wire bundle chafing. [Figure 9-136]
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Figure 9-137. Typical mounting hardware for MS-21919 cable clamps.

Figure 9-135. Wire clamps.
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Figure 9-136. Safe angle for cable clamps.

The technician should check during inspections that wires 
and cables are adequately protected in wheel wells and other 
areas where they may be exposed to damage from impact of 
rocks, ice, mud, etc. (If rerouting of wires or cables is not 
practical, protective jacketing may be installed). This type 
of installation must be held to a minimum.

Clamp Installation

Wires and wire bundles must be supported by clamps or 
plastic cable straps. [Figure 9-135] Clamps and other primary 
support devices must be constructed of materials that are 
compatible with their installation and environment, in terms 
of temperature, fluid resistance, exposure to ultraviolet (UV) 
light, and wire bundle mechanical loads. They should be 
spaced at intervals not exceeding 24 inches. Clamps on wire 
bundles should be selected so that they have a snug fit without 
pinching wires [Figures 9-136 through 9-138]

Caution: The use of metal clamps on coaxial RF cables may 
cause problems, if clamp fit is such that RF cable’s original 
cross section is distorted.

Clamps on wire bundles should not allow the bundle to 
move through the clamp when a slight axial pull is applied. 
Clamps on RF cables must fit without crushing and must 
be snug enough to prevent the cable from moving freely 
through the clamp, but may allow the cable to slide through 
the clamp when a light axial pull is applied. The cable or wire 
bundle may be wrapped with one or more turns of electrical 
tape when required to achieve this fit. Plastic clamps or 
cable ties must not be used where their failure could result 
in interference with movable controls, wire bundle contact 
with movable equipment, or chafing damage to essential or 
unprotected wiring. They must not be used on vertical runs 
where inadvertent slack migration could result in chafing or 
other damage. Clamps must be installed with their attachment 
hardware positioned above them, wherever practicable, so 
that they are unlikely to rotate as the result of wire bundle 
weight or wire bundle chafing. [Figure 9-136]

[그림 2-125] Safe angle for cable clamps
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[그림 2-127] Installing cable clamp to structure

9-83
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Figure 9-138. Installing cable clamp to structure.

Clamps lined with nonmetallic material should be used to 
support the wire bundle along the run. Tying may be used 
between clamps, but should not be considered as a substitute 
for adequate clamping. Adhesive tapes are subject to age 
deterioration and, therefore, are not acceptable as a clamping 
means. [Figure 9-137]

The back of the clamp, whenever practical, should be rested 
against a structural member. [Figure 9-138] Stand-offs 
should be used to maintain clearance between the wires and 
the structure. Clamps must be installed in such a manner 
that the electrical wires do not come in contact with other 
parts of the aircraft when subjected to vibration. Sufficient 
slack should be left between the last clamp and the electrical 
equipment to prevent strain at the terminal and to minimize 
adverse effects on shock-mounted equipment. Where wires 
or wire bundles pass through bulkheads or other structural 
members, a grommet or suitable clamp should be provided 
to prevent abrasion.

When a wire bundle is clamped into position, if there is less 
than 3⁄8-inch of clearance between the bulkhead cutout and 
the wire bundle, a suitable grommet should be installed as 
indicated in Figure 9-139. The grommet may be cut at a 45° 
angle to facilitate installation, provided it is cemented in place 
and the slot is located at the top of the cutout.

Wire and Cable Clamp Inspection 

Inspect wire and cable clamps for proper tightness. Where 
cables pass through structure or bulkheads, inspect for proper 
clamping and grommets. Inspect for sufficient slack between 
the last clamp and the electronic equipment to prevent strain 
at the cable terminals and to minimize adverse effects on 
shock-mounted equipment. Wires and cables are supported 
by suitable clamps, grommets, or other devices at intervals of 
not more than 24 inches, except when contained in troughs, 

ducts, or conduits. The supporting devices should be of a 
suitable size and type, with the wires and cables held securely 
in place without damage to the insulation.

Use metal stand-offs to maintain clearance between wires and 
structure. Tape or tubing is not acceptable as an alternative to 
stand-offs for maintaining clearance. Install phenolic blocks, 
plastic liners, or rubber grommets in holes, bulkheads, floors, 
or structural members where it is impossible to install off-
angle clamps to maintain wiring separation. In such cases, 
additional protection in the form of plastic or insulating tape 
may be used.

Properly secure clamp retaining bolts so the movement of 
wires and cables is restricted to the span between the points 
of support and not on soldered or mechanical connections at 
terminal posts or connectors.

Movable Controls Wiring Precautions

Clamping of wires routed near movable flight controls 
must be attached with steel hardware and must be spaced 
so that failure of a single attachment point cannot result in 
interference with controls. The minimum separation between 
wiring and movable controls must be at least 1⁄2 inch when 
the bundle is displaced by light hand pressure in the direction 
of the controls.

Conduit
Conduit is manufactured in metallic and nonmetallic 
materials and in both rigid and flexible forms. Primarily, 
its purpose is for mechanical protection of cables or wires. 
Conduit size should be selected for a specific wire bundle 
application to allow for ease in maintenance, and possible 
future circuit expansion, by specifying the conduit inner 
diameter (ID) about 25 percent larger than the maximum 
diameter of the wire bundle. [Figure 9-140]

[그림 2-128] Clamping at a bulkhead hole

9-84

Figure 9-140. Flexible conduit.

Grommet

Wires less than 3/8" from hole edgeClearance 3/8" minimum

A. Cushion clamp at bulkhead hole B. Cushion clamp at bulkhead hole with MS35489 grommet

Cable clamp MS21919

Angle bracket with two point fastening

Angle bracket with two point fastening

Cable clamp MS21919

C. Cushion clamp at bulkhead hole with MS21266 grommet

Figure 9-139. Clamping at a bulkhead hole.

Conduit problems can be avoided by following these 
guidelines:

• Do not locate conduit where passengers or maintenance 
personnel might use it as a handhold or footstep.

• Provide drain holes at the lowest point in a conduit 
run. Drilling burrs should be carefully removed.

• Support conduit to prevent chafing against structure 
and to avoid stressing its end fittings.

Rigid Conduit

Damaged conduit sections should be repaired to preclude 
injury to the wires or wire bundle that may consume as much 
as 80 percent of the tube area. Minimum acceptable tube bend 
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램프 사이에 사용할 수 있지만,접착테이프는 노화 

변질될 수 있기 때문에 클램핑(clamping)의 대용으

로 고려해서는 안 된다.

그림 2-127과 같이, 실행할 수 있는 때에는 언제

나, 클램프의 뒤쪽 구조부재(structural member)

에 얹혀 있어야 한다. 격리애자(stand-off)는 전선

과 구조물 사이에 최소여유공간을 유지하기 위해 사

용한다. 클램프는 전선이 진동을 받았을 때 항공기

의 다른 부분에 접촉하지 않도록 장착되어야 한다. 

충분한 느슨함은 단자(terminal)에서 변형을 방지

하기 위해 그리고 완충마운트식 장비에 악영향을 최

소화하도록 마지막 클램프와 전기장치 사이에 놓

여야 한다. 전선 또는 전선다발이 격벽(bulkhead) 

또는 다른 구조부재를 거쳐 지나는 곳에 그로밋

(grommet) 또는 적절한 클램프가 마손을 방지하기 

위해 장치되어야 한다.

전선다발이 제 위치에 고정되었을 때, 만약 격

벽결부(bulkhead cutout)와 전선다발 사이에 

3/8[inch] 이하의 여유 공간이 있다면, 적합한 그로

밋을 그림 2-128과 같이 장착할 수 있다. 쉽게 장착

되도록 45[°] 각도로 절단한 그로밋은 제 위치에 접

합되고 슬롯(slot)은 결부(cutout)의 상부에 위치되

어 제공된다.

(10) ��전선과 케이블클램프 검사	  

(Wire and Cable Clamp Inspection)

적당한 조임에 대해 전선과 케이블클램프를 검사

한다. 케이블이 구조물 또는 격벽을 거쳐 지나가는 

곳에, 적절한 클램프와 그로밋에 대해 검사한다. 케

이블단자(cable terminal)에 변형을 방지하고 완충

마운트식 장비에 악영향을 최소화하기 위해 마지

막 클램프와 전기장치 사이에 충분한 느슨함에 대해 

검사한다. 전선과 케이블은 트로프(trough), 덕트

(duct), 또는 전선관에 포함되었을 때를 제외하고, 

24[inch] 이하의 간격으로 적당한 클램프, 그로밋, 

또는 다른 장치로 지지된다. 지지장치는 전선과 케

이블을 절연체에 손상 없이 안전하게 잡아주는, 적

당한 크기와 유형을 사용해야 한다.

전선과 구조물 사이에 간격을 유지하기 위해 금

속격리애자(metal stand-off)를 사용한다. 테이프 

또는 배관은 간격을 유지하기 위해 격리애자를 대

체하는 것은 허용되지 않는다. 배선간격을 유지하

기 위해 Off-angle 클램프를 장착하는 것이 불가

능한 구멍, 격벽, 마루, 또는 구조부재에 페놀블럭

(phenolic block), 플라스틱라이너(plastic liner), 

또는 고무그로밋(rubber grommet)을 장착한다. 이

런 경우에, 플라스틱 또는 절연테이프의 형태로서 

추가적인 보호는 사용할 수 있다.

전선과 케이블의 움직임이 단자기둥(terminal 

post) 또는 커넥터에 지주와 납땜연결(solder 

connection) 또는 기계적 연결(mechanical 

connection) 범위로 제한되도록 클램프고정볼트

(clamp retaining bolt)를 적절하게 고정시킨다.

(11) ��가동비행조종 전선의 주의사항	  

(Movable Controls Wiring Precautions)

가동비행조종장치(movable flight control) 근

처에 배선된 전선의 고정은 스틸하드웨어(steel 

hardware)로 부착해야 하고 단일부착점(single 

attachment point)의 결함이 조종장치 간섭으로 귀

착할 수 없도록 간격을 두어야 한다. 배선과 가동

비행조종장치 사이에 최소간격은 번들이 조종장치
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의 방향으로 가벼운 손압력으로 옮겨졌을 때 적어도 

1/2[inch]는 있어야 한다.

2.4.5.3 전선관(Conduit)

그림 2-129와 같이, 전선관은 금속성재료와 비

금속성재료로 모두 단단하고 유연한 형태로 제작된

다. 1차적으로 그 목적은 케이블 또는 전선의 기계

적인 보호를 위한 것이다. 전선관크기는 전선다발의 

최대직경보다 약 25[%] 정도 큰 전선관 내경(inner 

diameter)을 지정하여, 정비 시 용이성, 그리고 일

어날 수 있는 미래에 회로 확장을 감안하여 특정한 

전선다발 적용을 위해 선정되어야 한다.

전선관 문제점은 다음 지침으로 방지할 수 있다.

① ��승객 또는 정비사가 손잡을 곳 또는 딛고 오르

는 층계로 사용될 만한 곳에 전선관을 위치시

키지 않는다.

② ��전선관 도관의 가장 낮은 부분에 배수구를 장치

한다. 구멍을 뚫은 부분의 깔쭉깔쭉함은 신중

히 제거하여야 한다.

③ ��구조물에 대한 벗겨짐을 방지하기 위해 그리고 

끝단 피팅(fitting)에 응력을 피하기 위해 전선

관을 지지한다.

(1) 경질전선관(Rigid Conduit)

손상된 전선관 부분은 Tube 구역의 80[%] 만큼 

사용하는 전선 또는 전선다발에서 피해를 미리 방

지하도록 수리되어야 한다. 표 2-12에서는 경질전

선관에 대해 최소허용튜브굴곡부반경(minimum 

allowable tube bend radii)을 보여준다. 경질전선

관에서 뒤틀리거나 주름진 굴곡부는 교환되어야 한

다. 타원형으로 납작해져 공칭배관지름(nominal 

tubing diameter)의 75[%] 이하의 짧은 지름

(minor diameter)을 갖는 배관 굴곡부는 튜브 직경

이 적어도 10[%] 줄었기 때문에, 교환되어야 한다.

(2) 가요전선관(Flexible Conduit)

MIL-C-6136 규격에 부합하는 가요알루미늄전

선관(flexible aluminum conduit)은 두 가지 유

형을 이용할 수 있는데, Type Ⅰ, 나가요전선관

(bare flexible conduit)과 Type Ⅱ, 고무피복가요

9-84

Figure 9-140. Flexible conduit.

Grommet

Wires less than 3/8" from hole edgeClearance 3/8" minimum

A. Cushion clamp at bulkhead hole B. Cushion clamp at bulkhead hole with MS35489 grommet

Cable clamp MS21919

Angle bracket with two point fastening

Angle bracket with two point fastening

Cable clamp MS21919

C. Cushion clamp at bulkhead hole with MS21266 grommet

Figure 9-139. Clamping at a bulkhead hole.

Conduit problems can be avoided by following these 
guidelines:

• Do not locate conduit where passengers or maintenance 
personnel might use it as a handhold or footstep.

• Provide drain holes at the lowest point in a conduit 
run. Drilling burrs should be carefully removed.

• Support conduit to prevent chafing against structure 
and to avoid stressing its end fittings.

Rigid Conduit

Damaged conduit sections should be repaired to preclude 
injury to the wires or wire bundle that may consume as much 
as 80 percent of the tube area. Minimum acceptable tube bend 

[그림 2-129] Flexible conduit
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Figure 9-141. Minimum bend radii for rigid conduit.
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Figure 9-143. Crosstalk.

radii for rigid conduit are shown in Figure 9-141. Kinked or 
wrinkled bends in rigid conduits are not recommended and 
should be replaced. Tubing bends that have been flattened 
into an ellipse and have a minor diameter of less than 75 
percent of the nominal tubing diameter should be replaced, 
because the tube area has been reduced by at least 10 percent. 
Tubing that has been formed and cut to final length should be 
deburred to prevent wire insulation damage. When installing 
replacement tube sections with fittings at both ends, care 
should be taken to eliminate mechanical strain.

Flexible Conduit

Flexible aluminum conduit conforming to specification 
MIL-C-6136 is available in two types: Type I, bare flexible 
conduit, and Type II, rubber-covered flexible conduit. Flexible 
brass conduit conforming to specification MIL-C-7931 is 
available and normally used instead of flexible aluminum 
where necessary to minimize radio interference. Also 
available is a plastic flexible tubing. (Reference MIL-T-
8191A.) Flexible conduit may be used where it is impractical 
to use rigid conduit, such as areas that have motion between 
conduit ends or where complex bends are necessary.

The use of transparent adhesive tape is recommended when 
cutting flexible tubing with a hacksaw to minimize fraying 
of the braid. The tape should be centered over the cutting 
reference mark with the saw cutting through the tape. After 
cutting the flexible conduit, the transparent tape should be 
removed, the frayed braid ends trimmed, burrs removed from 
inside the conduit, and coupling nut and ferrule installed. 
Minimum acceptable bending radii for flexible conduit are 
shown in Figure 9-142.

Wire Shielding
In conventional wiring systems, circuits are shielded 
individually, in pairs, triples, or quads depending on 

each circuit’s shielding requirement called out for in the 
engineering documentation. A wire is normally shielded 
when it is anticipated that the circuit can be affected by 
another circuit in the wire harness. When the wires come 
close together, they can couple enough interference to cause 
a detrimental upset to attached circuitry. This effect is often 
called crosstalk. Wires must come close enough for their 
fields to interact, and they must be in an operating mode 
that produces the crosstalk effect. However, the potential for 
crosstalk is real, and the only way to prevent crosstalk is to 
shield the wire. [Figure 9-143]

Bonding and Grounding

One of the more important factors in the design and 
maintenance of aircraft electrical systems is proper bonding 
and grounding. Inadequate bonding or grounding can lead to 
unreliable operation of systems,  EMI, electrostatic discharge 
damage to sensitive electronics, personnel shock hazard, or 
damage from lightning strike.

[표 2-12] Minimum bend radii for rigid conduit
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전선관(rubber-covered flexible conduit)이다. 

MIL-C-7931 규격에 부합하는 가요황동전선관

(flexible brass conduit)은 이용할 수 있고 전파장애

를 최소로 하는 데 필요한 곳은 대개 가요알루미늄

(flexible aluminum) 대신에 사용된다. 또한 MIL-

T-8191A 참조문을 이용하여, 프라스틱가요배관

(plastic flexible tubing)을 이용할 수 있다. 가요전

선관은 전선관 끝단 사이에 움직임이 있는 구역 또는 

복잡한 굴곡부가 필요한 구역과 같이, 경질전선관을 

사용하는 것이 불가능한 곳에 사용하게 된다.

투명접착테이프의 사용은 편조의 풀림을 최소로 

하도록 쇠톱으로 가요관(flexible tube)을 절단할 

때 권고된다. 테이프는 테이프를 통해 절단 쇠톱으

로 절단기준표식(cutting reference mark) 위에 중

심에 있어야 한다. 가요전선관을 절단한 후, 투명

테이프는 제거하고, 너덜너덜해진 편조 끝단은 다

듬어야 하고, 전선관 안쪽에 깔죽깔죽함은 제거되

어야 하며, 그리고 결합너트(coupling nut)와 페룰

(ferrule)이 장착되어야 한다. 표 2-13에서는 가요

전선관에 대한 최소허용튜브굴곡반경(minimum 

allowable bending radii)을 보여준다.

2.4.5.4 전선차폐(Wire Shielding)

그림 2-130과 같이, 전통적인 배선방식에서, 회

로는 각각의 회로의 차폐 필요조건에 따라 두 겹, 세 

겹, 또는 네 겹으로 개별적으로 차폐된다. 전선은 대

개 회로가 와이어하니스에 있는 다른 회로에 의해 

영향을 받을 수 있다고 예상될 때 차폐된다. 전선이 

서로 가까워질 때, 전선에 연결된 회로소자에 유해

한 혼란상태의 원인이 되는 간섭의 가능성이 있다. 

이러한 현상을 혼선(crosstalk)이라 한다. 전선이 상

호작용하기 위해 전선의 전계에서 필요한 만큼 가까

워져야 하며, 혼선효과(crosstalk effect)를 일으키

는 작동모드에 있어야 한다. 그러나 혼선에 대한 가

능성은 실제로 존재하며, 혼선을 방지하기 위한 수

단이 바로 전선을 차폐하는 것이다.

(1) 본딩과 접지(Bonding and Grounding)

항공기 전기계통의 설계와 정비에서 더욱 중요한 

요인 중 한 가지는 적절한 본딩과 접지이다. 부적
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radii for rigid conduit are shown in Figure 9-141. Kinked or 
wrinkled bends in rigid conduits are not recommended and 
should be replaced. Tubing bends that have been flattened 
into an ellipse and have a minor diameter of less than 75 
percent of the nominal tubing diameter should be replaced, 
because the tube area has been reduced by at least 10 percent. 
Tubing that has been formed and cut to final length should be 
deburred to prevent wire insulation damage. When installing 
replacement tube sections with fittings at both ends, care 
should be taken to eliminate mechanical strain.

Flexible Conduit

Flexible aluminum conduit conforming to specification 
MIL-C-6136 is available in two types: Type I, bare flexible 
conduit, and Type II, rubber-covered flexible conduit. Flexible 
brass conduit conforming to specification MIL-C-7931 is 
available and normally used instead of flexible aluminum 
where necessary to minimize radio interference. Also 
available is a plastic flexible tubing. (Reference MIL-T-
8191A.) Flexible conduit may be used where it is impractical 
to use rigid conduit, such as areas that have motion between 
conduit ends or where complex bends are necessary.

The use of transparent adhesive tape is recommended when 
cutting flexible tubing with a hacksaw to minimize fraying 
of the braid. The tape should be centered over the cutting 
reference mark with the saw cutting through the tape. After 
cutting the flexible conduit, the transparent tape should be 
removed, the frayed braid ends trimmed, burrs removed from 
inside the conduit, and coupling nut and ferrule installed. 
Minimum acceptable bending radii for flexible conduit are 
shown in Figure 9-142.

Wire Shielding
In conventional wiring systems, circuits are shielded 
individually, in pairs, triples, or quads depending on 

each circuit’s shielding requirement called out for in the 
engineering documentation. A wire is normally shielded 
when it is anticipated that the circuit can be affected by 
another circuit in the wire harness. When the wires come 
close together, they can couple enough interference to cause 
a detrimental upset to attached circuitry. This effect is often 
called crosstalk. Wires must come close enough for their 
fields to interact, and they must be in an operating mode 
that produces the crosstalk effect. However, the potential for 
crosstalk is real, and the only way to prevent crosstalk is to 
shield the wire. [Figure 9-143]

Bonding and Grounding

One of the more important factors in the design and 
maintenance of aircraft electrical systems is proper bonding 
and grounding. Inadequate bonding or grounding can lead to 
unreliable operation of systems,  EMI, electrostatic discharge 
damage to sensitive electronics, personnel shock hazard, or 
damage from lightning strike.

[표 2-13] Minimum bending radii for flexible aluminum or brass conduit
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radii for rigid conduit are shown in Figure 9-141. Kinked or 
wrinkled bends in rigid conduits are not recommended and 
should be replaced. Tubing bends that have been flattened 
into an ellipse and have a minor diameter of less than 75 
percent of the nominal tubing diameter should be replaced, 
because the tube area has been reduced by at least 10 percent. 
Tubing that has been formed and cut to final length should be 
deburred to prevent wire insulation damage. When installing 
replacement tube sections with fittings at both ends, care 
should be taken to eliminate mechanical strain.

Flexible Conduit

Flexible aluminum conduit conforming to specification 
MIL-C-6136 is available in two types: Type I, bare flexible 
conduit, and Type II, rubber-covered flexible conduit. Flexible 
brass conduit conforming to specification MIL-C-7931 is 
available and normally used instead of flexible aluminum 
where necessary to minimize radio interference. Also 
available is a plastic flexible tubing. (Reference MIL-T-
8191A.) Flexible conduit may be used where it is impractical 
to use rigid conduit, such as areas that have motion between 
conduit ends or where complex bends are necessary.

The use of transparent adhesive tape is recommended when 
cutting flexible tubing with a hacksaw to minimize fraying 
of the braid. The tape should be centered over the cutting 
reference mark with the saw cutting through the tape. After 
cutting the flexible conduit, the transparent tape should be 
removed, the frayed braid ends trimmed, burrs removed from 
inside the conduit, and coupling nut and ferrule installed. 
Minimum acceptable bending radii for flexible conduit are 
shown in Figure 9-142.

Wire Shielding
In conventional wiring systems, circuits are shielded 
individually, in pairs, triples, or quads depending on 

each circuit’s shielding requirement called out for in the 
engineering documentation. A wire is normally shielded 
when it is anticipated that the circuit can be affected by 
another circuit in the wire harness. When the wires come 
close together, they can couple enough interference to cause 
a detrimental upset to attached circuitry. This effect is often 
called crosstalk. Wires must come close enough for their 
fields to interact, and they must be in an operating mode 
that produces the crosstalk effect. However, the potential for 
crosstalk is real, and the only way to prevent crosstalk is to 
shield the wire. [Figure 9-143]

Bonding and Grounding

One of the more important factors in the design and 
maintenance of aircraft electrical systems is proper bonding 
and grounding. Inadequate bonding or grounding can lead to 
unreliable operation of systems,  EMI, electrostatic discharge 
damage to sensitive electronics, personnel shock hazard, or 
damage from lightning strike.

[그림 2-130] 혼선
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절한 결합 또는 접지는 시스템의 신뢰할 수 없는 작

동, 전자기간섭(EMI), 민감한 전자장비에 정전기방

전(electrostatic discharge) 손상, 인원의 감전위험

(shock hazard), 또는 낙뢰(lighting strike)로부터 

손상을 이끌 수 있다.

(2) 접지(Grounding)

그림 2-131과 같이, 접지는 정상회로이거나 또는 

결함회로를 안전하게 완성하기 위한 목적으로 전도

성구조물(conductive structure)이나 또는 다른 전

도성귀환경로(conductive return path)에 전도성물

체를 전기적으로 연결하는 과정이다. 만약 직류발전

기와 교류발전기의 신호와 같이, 다른 유형의 전원

으로부터 귀선전류(return current)를 운반하는 전

선이 동일한 접지지점에 연결되었다면 또는 귀환경

로(return path)에 공유접속(common connection)

을 갖는다면, 전류의 상호작용이 일어난다. 잡음이 

하나의 공급원에서 다른 공급원으로 연결되기 때문

에 그리고 디지털시스템에 대해 주요 문제가 될 수 

있기 때문에 여러 가지 전원으로부터 혼합귀선전류

(mixing return current)는 피해야 한다. 여러 가

지의 귀선전류 사이에 상호작용을 최소화하기 위해, 

서로 다른 유형의 접지가 사용되어야 한다. 최소한 

설계는 세 가지의 접지유형을 사용해야 하는데, 교

류귀환접지(AC return ground), 직류귀환접지(DC 

return ground), 그리고 다른 모든 것들이다.

배전계통(distributed power system)에서 대체되

는 전력원(power source)에 대한 전력귀환점(power 

return point)은 격리되도록 한다. 예를 들어, 왼쪽

과 오른쪽에 하나씩, 2개의 교류발전기계통에서 만

약 오른쪽 교류발전기가 왼쪽 장비선반(equipment 

rack)에 위치된 장비에 예비전력을 공급하고 있다면, 

예비교류접지귀로(backup AC ground return)는 

“AC Right”라고 명칭이 붙여져야 한다. 왼쪽 발전기

에 대한 귀선전류는 “AC Left”라고 명칭을 붙인 접지

지점(ground point)에 연결되어야 한다.

접지귀로회로(ground return circuit)의 설계는 

회로의 다른 도선 만큼 많은 주의를 제공해야 한

다. 적절한 접지접속(ground connection)에 대한 

필요조건은 근본적으로 일정한 임피던스를 유지하

는 것이다. 접지귀로회로는 연결된 전기장치와 전

자장치의 만족스러운 작동을 위해 충분한 전류정

격과 전압강하를 갖추어야 한다. 시스템의 전력선

에 의해 일어날 수 있는 전자기간섭(EMI) 문제점

은 회로차단기판(circuit breaker panel)과 같은 

전력배선의 원점 가까이 연관된 접지귀로(ground 

return)를 위치시키고, 전력선과 꼬임 쌍(twisted 

pair)으로 접지귀로를 배선하여 실질적으로 감소

될 수 있다. 접지귀로도선(ground return lead)

에 교체를 확실히 하도록 특히 주의해야 한다. 베

어접지점퍼(Bare Grounding Jumper) 대신에 열
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Figure 9-144. Ground wires.

Grounding

Grounding is the process of electrically connecting 
conductive objects to either a conductive structure or some 
other conductive return path for the purpose of safely 
completing either a normal or fault circuit. [Figure 9-144]
If wires carrying return currents from different types of 
sources, such as signals of DC and AC generators, are 
connected to the same ground point or have a common 
connection in the return paths, an interaction of the currents 
occurs. Mixing return currents from various sources should 
be avoided because noise is coupled from one source to 
another and can be a major problem for digital systems. To 
minimize the interaction between various return currents, 
different types of ground should be identified and used. As 
a minimum, the design should use three ground types: (1) 
AC returns, (2) DC returns, and (3) all others.

For distributed power systems, the power return point for an 
alternative power source would be separated. For example, 
in a two-AC generator (one on the right side and the other on 
the left side) system, if the right AC generator were supplying 
backup power to equipment located in the left side, (left 
equipment rack) the backup AC ground return should be 
labeled “AC Right.” The return currents for the left generator 
should be connected to a ground point labeled “AC Left.”

The design of the ground return circuit should be given as 
much attention as the other leads of a circuit. A requirement 
for proper ground connections is that they maintain an 
impedance that is essentially constant. Ground return circuits 
should have a current rating and voltage drop adequate 
for satisfactory operation of the connected electrical and 
electronic equipment. EMI problems that can be caused by a 
system’s power wire can be reduced substantially by locating 
the associated ground return near the origin of the power 

wiring (e.g., circuit breaker panel) and routing the power 
wire and its ground return in a twisted pair. Special care 
should be exercised to ensure replacement on ground return 
leads. The use of numbered insulated wire leads instead of 
bare grounding jumpers may aid in this respect. In general, 
equipment items should have an external ground connection, 
even when internally grounded. Direct connections to a 
magnesium structure must not be used for ground return 
because they may create a fire hazard.

Power ground connections for generators, transformer 
rectifiers, batteries, external power receptacles, and other 
heavy-current loads must be attached to individual grounding 
brackets that are attached to aircraft structure with a proper 
metal-to-metal bonding attachment. This attachment and the 
surrounding structure must provide adequate conductivity 
to accommodate normal and fault currents of the system 
without creating excessive voltage drop or damage to the 
structure. At least three fasteners, located in a triangular or 
rectangular pattern, must be used to secure such brackets in 
order to minimize susceptibility to loosening under vibration. 
If the structure is fabricated of a material, such as carbon fiber 
composite (CFC), that has a higher resistivity than aluminum 
or copper, it is necessary to provide an alternative ground 
path(s) for power return current. Special attention should be 
considered for composite aircraft.

Power return or fault current ground connections within 
flammable vapor areas must be avoided. If they must be 
made, make sure these connections do not arc, spark, or 
overheat under all possible current flow or mechanical 
failure conditions, including induced lightning currents. 
Criteria for inspection and maintenance to ensure continued 
airworthiness throughout the expected life of the aircraft 
should be established. Power return fault currents are 
normally the highest currents flowing in a structure. These can 
be the full generator current capacity. If full generator fault 
current flows through a localized region of the carbon fiber 
structure, major heating and failure can occur. CFC and other 
similar low-resistive materials must not be used in power 
return paths. Additional voltage drops in the return path 
can cause voltage regulation problems. Likewise, repeated 
localized material heating by current surges can cause 
material degradation. Both problems may occur without 
warning and cause no repeatable failures or anomalies.

The use of common ground connections for more than one 
circuit or function should be avoided except where it can be 
shown that related malfunctions that could affect more than 
one circuit do not result in a hazardous condition. Even when 
the loss of multiple systems does not, in itself, create a hazard, 
the effect of such failure can be quite distracting to the crew.

[그림 2-131] Ground wires
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거된 절연도선(insulated wire lead)의 사용은 이 

점에서 도움이 될 수 있다. 일반적으로, 장비품목

(equipment item)은 내부적으로 접지되었어도 외

부접지접속(external ground connection)을 갖추

어야 한다. 마그네슘구조물에 직접 접속은 화재위

험을 만들 수 있기 때문에 접지귀로로 사용되지 않

아야 한다.

발전기, 변압정류기(transformer rectifier), 배

터리, 외부전원리셉터클 및 다른 고전류부하에 대

한 전력접지접속(power ground connection)은 

적당한 금속 간 결합연결장치(metal-to-metal 

bonding attachment)로 항공기 구조물에 부착되

는 개개의 접지브래킷(grounding bracket)에 부착

되어야 한다. 이 연결장치와 주위의 구조물은 과도

한 전압강하와 구조물에 손상을 일으키지 않고 시

스템의 정격전류와 결함전류를 수용하기에 적당한 

전도성을 제공해야 한다. 삼각형의 또는 사각형의 

패턴이 있는, 적어도 3개의 파스너(fastener)는 진

동 하에 풀려져 고장발생을 최소로 하도록 브래킷

(bracket)을 고착하는 데 사용되어야 한다. 만약 구

조물이 알루미늄 또는 구리보다 더 큰 고유저항을 

갖는, 탄소섬유제(CFC, carbon fiber composites)

와 같은, 재료로 조립되는 경우, 전력귀선전류

(power return current)를 위한 대체되는 접지경로

(ground path)를 마련하는 것이 필요하다. 특별한 

주의가 복합소재항공기(composite aircraft)에 고

려되어야 한다.

가연성증기지역(flammable vapor area) 내

에서 전력귀환접지접속(power return ground 

connection) 또는 결함전류접지접속(fault 

current ground connection)은 피해야 한다. 만

약 이것들이 만들어져야 한다면, 반드시 이들의 접

속이 유도뇌격전류(induced lightning current)

를 포함하는, 모든 가능한 전류흐름 또는 기계적 

결함 하에 전호를 이루지 않는지, 불꽃이 튀지 않

는지, 또는 과열되지 않는지 확인해야 한다. 항공

기의 예상내용 연수(expected life) 전반에 걸쳐

서 지속된 감항성을 보장하기 위해 검사와 정비에 

대한 기준이 수립되어야 한다. 전력귀환결함전류

(power return fault current)는 대개 구조물에

서 흐르는 가장 높은 전류이다. 이 전류는 전체발

전기전류용량(full generator current capacity)

일 수 있다. 만약 전체발전기결함전류가 탄소섬유

구조물(carbon fiber structure)의 국부적인 영역

을 통해 흐르는 경우, 가열과 고장이 일어날 수 있

다. 탄소섬유제(CFC)와 다른 유사한 저내화재료

는 전력귀환경로(power return path)로 사용되

지 않아야 한다. 귀환경로에서 추가적인 전압강하

는 전압조절 문제의 원인이 될 수 있다. 반면에 전

류급상승(current surge)에 의한 반복된 국부재료

(localized material) 가열은 재료열화(material 

degradation)의 원인이 될 수 있다. 양쪽 문제점은 

경고 없이 일어날 수 있으며 반복되는 고장의 원인

은 아니다.

1개 이상의 회로 또는 기능을 위한 공용접지접속

(common ground connection)의 사용은 1개 이

상의 회로에 영향을 줄 수 있는 연관된 기능불량이 

위험상태로 초래하지 않는다는 것을 보여줄 수 있

는 곳을 제외하고 피해야 한다. 심지어 다중계통

(multiple system)의 상실은 그 자체로 위험을 만들

지 않은 경우에도, 이런 고장의 영향은 승무원의 주

의를 산만하게 할 수 있다.
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(3) 본딩(Bonding)

본딩은 다른 방법으로 적절하게 연결되지 않은 2개 

이상의 전도성대상(conducting object)의 전기적 접

속이다. 다음 결합 필요조건은 고려되어야 한다.

① 장비본딩(Equipment Bonding)

��항공기 구조물에 저임피던스 경로( l ow-

impedance path)는 일반적으로 무선주파수귀환

회로(radio frequency return circuit)를 장치하

기 위한 전자장치에 그리고 전자기간섭(EMI)의 

감소를 용이하게 하기 위해 대부분 전기장치에 필

요하다. 전자기에너지를 일으키는 부품의 케이스

는 구조물에 접지되어야 한다. 전자장치의 적절한 

작동을 보장하기 위해, 상호접속, 본딩, 그리고 접

지가 수행될 때 시스템의 설치명세서(installation 

specification)를 확인하는 것은 특히 중요하다.

② 금속외부본딩(Metallic surface Bonding)

��기체의 외부에 모든 전도성대상은 전도성정전하

(conducting static charge)와 낙뢰도 수행할 수 있

는 기계식이음, 전도성힌지(conductive hinge), 또

는 본드스트랩(bond strap)을 통해 기체에 전기적으

로 연결되어야 한다. 예외는 기능이 기체로부터 전

기적으로 격리될 것을 필요로 하는 안테나소자와 같

은, 일부 대상을 위해 필요하게 된다. 이런 항목은 적

절한 정전하(static charge) 또는 뇌격전류(lightning 

current)를 전도하는 대체수단이 제공되어야 한다.

③ 스태틱본드(Static Bond)

��움직이고 있는 유동체 또는 공기의 침전으

로 인하여 감지할 수 있을 정도의 정전기대전

(electrostatic charging)을 받는, 3[inch2] 이상

의 면적과 3[inch] 이상의 길이를 갖는 항공기 내

부와 외부에 모든 격리된 전도성부분은 일어날 수 

있는 정전하를 방산시키기 위해 충분한 도전율

의 항공기 구조물에 기계적으로 확실한 전기접속

을 갖추어야 한다. 깨끗하고 건조될 때 1[ohm] 미

만의 저항은 일반적으로 대형 물체에 대하여 이런 

소멸을 보장한다. 더욱 높은 저항은 기체구조물에 

더 작은 물체의 연결에서 허용된다.

(4) ��본드과 접지 검사(Testing of Bonds and Grounds)

모든 본드와 접지접속의 저항은 접속을 마무리하기 

전에 만들어진 것을 점검하여야 한다. 본드와 접지접

속의 저항은 통상 0.003[Ω]을 초과해서는 안 된다. 

AN/USM-21A 또는 동등품, 고품질시험장치는 매우 

낮은 저항값을 정밀하게 측정하기 위해 요구된다.

(5) ��본딩점퍼 장착(Bonding Jumper Installation)

그림 2-132와 같이, 본딩점퍼는 가능한 한 짧게 

만들어, 각각의 접속의 저항이 0.003[Ω]을 초과하
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Figure 9-145. Bonding jumpers.

Bonding

Bonding is the electrical connecting of two or more 
conducting objects not otherwise adequately connected.

The following bonding requirements must be considered:

• Equipment bonding—low-impedance paths to 
aircraft structure are normally required for electronic 
equipment to provide radio frequency return circuits 
and for most electrical equipment to facilitate reduction 
in EMI. The cases of components that produce 
electromagnetic energy should be grounded to structure. 
To ensure proper operation of electronic equipment, 
it is particularly important to conform the system’s 
installation specification when interconnections, 
bonding, and grounding are being accomplished.

• Metallic surface bonding—all conducting objects 
on the exterior of the airframe must be electrically 
connected to the airframe through mechanical joints, 
conductive hinges, or bond straps capable of conducting 
static charges and lightning strikes. Exceptions may be 
necessary for some objects, such as antenna elements, 
whose function requires them to be electrically isolated 
from the airframe. Such items should be provided with 
an alternative means to conduct static charges and/or 
lightning currents, as appropriate.

• Static bonds—all isolated conducting parts inside 
and outside the aircraft, having an area greater than 3 
square inches and a linear dimension over 3 inches, 
that are subjected to appreciable electrostatic charging 
due to precipitation, fluid, or air in motion, should 
have a mechanically secure electrical connection to the 
aircraft structure of sufficient conductivity to dissipate 
possible static charges. A resistance of less than 1 ohm 
when clean and dry generally ensures such dissipation 
on larger objects. Higher resistances are permissible 
in connecting smaller objects to airframe structure.

Testing of Bonds and Grounds

The resistance of all bond and ground connections should 
be tested after connections are made before re-finishing. The 
resistance of each connection should normally not exceed 
0.003 ohm. A high quality test instrument, an AN/USM-21A 
or equivalent, is required to accurately measure the very low 
resistance values. 

Bonding Jumper Installation

Bonding jumpers should be made as short as practicable, and 
installed in such a manner that the resistance of each connection 
does not exceed .003 ohm. The jumper should not interfere 
with the operation of movable aircraft elements, such as surface 
controls, nor should normal movement of these elements result 
in damage to the bonding jumper. [Figure 9-145]

• Bonding connections—to ensure a low-resistance 
connection, nonconducting finishes, such as paint 
and anodizing films, should be removed from the 
attachment surface to be contacted by the bonding 
terminal. Electrical wiring should not be grounded 
directly to magnesium parts.

• Corrosion protection—one of the more frequent 
causes of failures in electrical system bonding and 
grounding is corrosion. The areas around completed 
connections should be post-finished quickly with a 
suitable finish coating.

• Corrosion prevention—electrolytic action may 
rapidly corrode a bonding connection if suitable 
precautions are not taken. Aluminum alloy jumpers 
are recommended for most cases; however, copper 
jumpers should be used to bond together parts made 
of stainless steel, cadmium plated steel, copper, 
brass, or bronze. Where contact between dissimilar 
metals cannot be avoided, the choice of jumper and 
hardware should be such that corrosion is minimized; 
the part likely to corrode should be the jumper or  
associated hardware.

• Bonding jumper attachment—the use of solder to 
attach bonding jumpers should be avoided. Tubular 
members should be bonded by means of clamps to 
which the jumper is attached. Proper choice of clamp 
material should minimize the probability of corrosion.

• Ground return connection—when bonding jumpers 
carry substantial ground return current, the current 
rating of the jumper should be determined to be 
adequate, and a negligible voltage drop is produced. 
[Figure 9-146]

 

[그림 2-132] Bonding jumpers
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지 않는 방식으로 장착되어야 한다. 점퍼(jumper)

는 조종면제어(surface control) 같은, 가동항공기

소자(movable aircraft element)의 작동을 방해하

지 않아야 할뿐만 아니라 이들 소자의 정상움직임이 

본딩점퍼에 손상을 초래해서도 안 된다.

 ① 본딩연결(Bonding Connections)

��저저항접속을 보장하기 위해 페인트와 양극산

화피막(anodizing film)과 같은 부전도마무리

(nonconducting finish)는 본딩터미널(bonding 

terminal)로 접촉시키고자 하는 부착표면에서 제

거되어야 한다. 또한, 전기배선은 마그네슘부분에 

직접 접지하지 않아야 한다.

② 부식방지(Corrosion Protection)

��전기계통 본딩과 접지에서 결합의 빈번한 실패 원

인 중 한 가지는 부식이다. 완성된 접속 주변 지역

[그림 2-133] Bolt and nut bonding or grounding to flat surface
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Figure 9-147. Wire lacing.

Structure   Screw or bolt and nut plate   Locknut

Aluminum Terminal and Jumper

Washer A Washer B Washer C

Cadmium-plated
steel or aluminum

Cadmium-plated
steel or aluminum

Cadmium-plated
steel or aluminum

Cadmium-plated
steel or aluminum

None

None or 
magnesium alloy

Cadmium-plated 
steel

Cadmium-plated 
steel

Cadmium-plated 
steel or aluminum

Magnesium-alloy

Cadmium-plated
steel

Corrosion-resisting
steel

Cadmium-plated 
steel

Cadmium-plated 
steel

Cadmium-plated
steel

Cadmium-plated
steel

Aluminum alloys

Magnesium alloys

Cadmium-plated 
steel

Corrosion-resisting 
steel

Aluminum alloys

Magnesium alloys1

Cadmium-plated 
steel

Corrosion-resisting 
steel 

Cadmium-plated 
steel

Cadmium-plated 
steel

Cadmium-plated
steel

Corrosion-resisting steel or
Cadmium-plated steel

Tinned Copper Terminal and Jumper

Cadmium-plated
steel

Cadmium-plated
steel

Corrosion-resisting steel or
cadmium-plated steel

Cadmium-plated
steel

Cadmium-plated
steel

Cadmium-plated
steel

Cadmium-plated
steel

Cadmium-plated
steel

Cadmium-plated
steel

Cadmium-plated
steel

Cadmium-plated
steel

Corrosion-resisting
steel

Aluminum alloys2

none

none

1Avoid connecting copper to magnesium.
2Use washers with a conductive finish treated to prevent corrosion, such as AN960JD10L.

Lockwasher

Terminal (limit to 4)

Locknut

Screw or bolt Washer A

Washer B

Washer C

Structure

Figure 9-146. Bolt and nut bonding or grounding to flat surface.

Lacing and Tying Wire Bundles
Ties, lacing, and straps are used to secure wire groups or 
bundles to provide ease of maintenance, inspection, and 
installation. Straps may not be used in areas of SWAMP, 
such as wheel wells, near wing flaps, or wing folds. They 
may not be used in high vibration areas where failure of the 
strap would permit wiring to move against parts that could 
damage the insulation and foul mechanical linkages or other 
moving mechanical parts. They also may not be used where 
they could be exposed to UV light, unless the straps are 
resistant to such exposure. [Figure 9-147]

The single cord-lacing method and tying tape may be used 
for wire groups of bundles 1 inch in diameter or less. The 
recommended knot for starting the single cord-lacing method 
is a clove hitch secured by a double-looped overhand knot. 
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은 적절한 마무리칠(finish coating)로 빠르게 마

무리하여야 한다.

③ 부식예방(Corrosion Prevention)

��전해작용(electrolytic action)은 적절한 예방책을 

취하지 않을 경우 본딩접속(bonding connection)

을 빠르게 부식시킨다. 알루미늄합금점퍼

(aluminum alloy jumper)는 대부분 권장되지만, 

구리점퍼(copper jumper)는 스테인리스강, 카드

뮴도금강(cadmium-plated steel), 구리, 황동, 

또는 청동으로 제작된 부품을 접합하는 곳에만 사

용되어야 한다. 이종금속(dissimilar metal) 사이

의 접촉을 피할 수 없는 곳의 경우에는 점퍼와 하

드웨어 중 부식이 더 적게 일어나는 것으로, 부식

될 가능성이 있는 부분에 점퍼와 관련 하드웨어가 

있어야 한다.

④ 본딩점퍼 부착(Bonding Jumper Attachment)

��본딩점퍼를 부착할 때 땜납을 사용해서는 안 된

다. 강관부재(tubular member)는 Jumper가 부

착되는 곳에 클램프를 이용하여 접착해야 한다. 

클램프 재료의 적절한 선정은 부식을 최소화한다.

⑤ 접지귀로 연결(Ground Return Connection)

��그림 2-133과 같이, 본딩점퍼가 실질적인 접지귀

로전류(ground return current)를 운반할 때, 점

퍼의 전류정격이 적절해야 하고, 무시해도 좋을 

정도의 전압강하만이 존재해야 한다.

2.4.6 ��전선번들의 끈으로 묶기와 매기	

(Lacing and Tying Wire Bundles)

그림 2-134와 같이, 매기, 묶기, 그리고 스트랩

(strap)은 정비, 검사, 그리고 장착의 용이성을 제

공하기 위해 전선모으기 또는 전선다발을 고정하

는 데 사용된다. 스트랩은 바퀴집과 날개 플랩의 

근처, 또는 날개가 접히는 곳과 같이 열풍과 습기

(SWAMP)가 있는 부분에는 사용할 수 없다. 스트

랩의 결함이 절연체와 충돌할 위험이 있는 기계연동

장치(mechanical linkage) 또는 다른 가동기계부

품(moving mechanical parts)을 손상시킬 수 있는 

부분을 향하여 움직이도록 배선을 허용하게 되는 고

진동지역에서 사용할 수 없다. 또한, 비록 스트랩이 

이런 노출에 저항력이 있다고 할지라도 자외선(UV, 

ultraviolet light)에 노출될 수 있는 곳에는 사용하

지 않아야 한다.

외줄묶기법(single cord-lacing method)과 매기

테이프(tying tape)은 직경 1[inch] 이하 전선그룹

의 번들에 사용한다. 외줄묶기법을 시작하기 위한 

권장 매듭은 이중고리식 외벌 매듭(double-looped 

overhand knot)으로 고정된 감아매기(clove hitch)

이다. 그림 2-135의 Step A와 같이, 직경 1[inch] 

이상 전선다발에는 쌍줄묶기법(double cord-lacing 

method)을 사용한다. 그림 2-136의 Step A와 같

9-88

Figure 9-147. Wire lacing.

Structure   Screw or bolt and nut plate   Locknut

Aluminum Terminal and Jumper

Washer A Washer B Washer C

Cadmium-plated
steel or aluminum

Cadmium-plated
steel or aluminum

Cadmium-plated
steel or aluminum

Cadmium-plated
steel or aluminum

None

None or 
magnesium alloy

Cadmium-plated 
steel

Cadmium-plated 
steel

Cadmium-plated 
steel or aluminum

Magnesium-alloy

Cadmium-plated
steel

Corrosion-resisting
steel

Cadmium-plated 
steel

Cadmium-plated 
steel

Cadmium-plated
steel

Cadmium-plated
steel

Aluminum alloys

Magnesium alloys

Cadmium-plated 
steel

Corrosion-resisting 
steel

Aluminum alloys

Magnesium alloys1

Cadmium-plated 
steel

Corrosion-resisting 
steel 

Cadmium-plated 
steel

Cadmium-plated 
steel

Cadmium-plated
steel

Corrosion-resisting steel or
Cadmium-plated steel

Tinned Copper Terminal and Jumper

Cadmium-plated
steel

Cadmium-plated
steel

Corrosion-resisting steel or
cadmium-plated steel

Cadmium-plated
steel

Cadmium-plated
steel

Cadmium-plated
steel

Cadmium-plated
steel

Cadmium-plated
steel

Cadmium-plated
steel

Cadmium-plated
steel

Cadmium-plated
steel

Corrosion-resisting
steel

Aluminum alloys2

none

none

1Avoid connecting copper to magnesium.
2Use washers with a conductive finish treated to prevent corrosion, such as AN960JD10L.

Lockwasher

Terminal (limit to 4)

Locknut

Screw or bolt Washer A

Washer B

Washer C

Structure

Figure 9-146. Bolt and nut bonding or grounding to flat surface.

Lacing and Tying Wire Bundles
Ties, lacing, and straps are used to secure wire groups or 
bundles to provide ease of maintenance, inspection, and 
installation. Straps may not be used in areas of SWAMP, 
such as wheel wells, near wing flaps, or wing folds. They 
may not be used in high vibration areas where failure of the 
strap would permit wiring to move against parts that could 
damage the insulation and foul mechanical linkages or other 
moving mechanical parts. They also may not be used where 
they could be exposed to UV light, unless the straps are 
resistant to such exposure. [Figure 9-147]

The single cord-lacing method and tying tape may be used 
for wire groups of bundles 1 inch in diameter or less. The 
recommended knot for starting the single cord-lacing method 
is a clove hitch secured by a double-looped overhand knot. 

[그림 2-134] Wire lacing
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이, 쌍줄묶기법을 사용할 때, 시작매듭(starting 

knot)으로 두겹고정매듭(bowline-on-a-bight)을 

이용한다.

2.4.6.1 매기(Tying)

그림 2-137과 같이, 전선을 위한 지지대가 

12[inch] 이상 떨어져 있는 곳에 전선그룹 또는 번

[그림 2-135] Single cord lacing method

9-89

Cord crosses under loop

Starting knot tightened

Trim to 3/8" minimum

Pull here until tight before finishing knot

Final knot

First part of final knot tightenedStep C—part I

Step C—part II

Step A—Starting knot

Step B—Intermediate half hitches

Figure 9-148. Single cord lacing method.

Starting knot tightened

Step A—Starting knot bowline-on-a-bight

Step B—Intermediate half hitches

Step C—Final knot

Figure 9-149. Double cord lacing.

[Figure 9-148, step A] Use the double cordlacing method on 
wire bundles 1 inch in diameter or larger. When using the 
double cord-lacing method, employ a bowline-on-a-bight as 
the starting knot. [Figure 9-149, step A]

Tying
Use wire group or bundle ties where the supports for the 
wire are more than 12 inches apart. A tie consists of a clove 
hitch around the wire group or bundle, secured by a square 
knot. [Figure 9-150]

[그림 2-136] Double cord lacing

9-89

Cord crosses under loop

Starting knot tightened

Trim to 3/8" minimum

Pull here until tight before finishing knot

Final knot

First part of final knot tightenedStep C—part I

Step C—part II

Step A—Starting knot

Step B—Intermediate half hitches

Figure 9-148. Single cord lacing method.

Starting knot tightened

Step A—Starting knot bowline-on-a-bight

Step B—Intermediate half hitches

Step C—Final knot

Figure 9-149. Double cord lacing.

[Figure 9-148, step A] Use the double cordlacing method on 
wire bundles 1 inch in diameter or larger. When using the 
double cord-lacing method, employ a bowline-on-a-bight as 
the starting knot. [Figure 9-149, step A]

Tying
Use wire group or bundle ties where the supports for the 
wire are more than 12 inches apart. A tie consists of a clove 
hitch around the wire group or bundle, secured by a square 
knot. [Figure 9-150]
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들타이(bundle tie)를 사용한다. 매기(tie)는 옭매듭

(square knot)으로 고정되고, 전선그룹 또는 번들

의 주위를 감는 감아매기(clove hitch)로 구성된다.

2.4.7 전선단자(Wire Termination)

2.4.7.1 전선벗기기(Stripping Wire)

전선을 커넥터, 터미널, 스플라이스 등에 조립하

기 전에, 절연체는 나도체(bare conductor)를 노출

시키도록 연결하는 끝단에서 벗겨내야 한다. 구리선

(copper wire)은 크기와 절연체에 따라 여러 가지 

수단으로 제거될 수 있다.

알루미늄선은 개개의 가닥은 표면에 새긴 자국이 

만들어진 후에는 아주 쉽게 끊어지기 때문에, 피복

을 벗길 때 매우 주의하여야 한다. 다음 일반적인 예

방책은 모든 종류의 전선에서 제거할 때 권고되는 

사항이다.

(1) ��모든 종류의 와이어스트리퍼(wire stripper)

를 사용할 때, 전선이 와이어스트리퍼의 날

(cutting blade)에 직각이 되도록 전선을 유지

한다.

(2) ��자동피복기(automatic stripping tool)를 주의 

깊게 조정하는데, 가닥에 새긴 자국, 절단, 또

는 다른 손상을 피하기 위해 제작사사용법설명

서를 따른다. 이것은 알루미늄선과 No.10보다 

작은 구리선에 더욱 중요하다. 제작사사용법설

명서의 지침에 나와 있는 새긴 자국 또는 끊어

진 전선의 허용개수 이상을 갖는 모든 전선을 

잘라내고 만약 길이가 충분하다면 다시 벗기거

나 버리고 교체한다.

(3) ��절연체가 해지거나 들쭉날쭉한 가장자리 없이 

깔끔한지 확인한다. 필요하면 깎아 다듬는다.

(4) ��모든 절연체는 제거 영역으로부터 제거되어야 

한다. 전선의 일부 종류는 도체와 1차 절연체 

사이에 투명한 절연체가 공급된다. 만약 이것

이 있는 경우, 절연체를 제거한다.

(5) ��3/4[inch] 이상 절연체의 길이를 제거하기 

위해 핸드-플라이어 스트리퍼(hand-plier 

Stripper)를 사용하는 경우, 2번 이상 조작으

로 이루는 것이 더 쉽다.

(6) ��만약 필요하면, 가닥의 원래 상태의 꼬임과 

견고함을 복원하기 위해, 손 또는 플라이어

(plier)로 구리 가닥을 다시 꼰다.

[그림 2-137] tying

9-90

Wrap cord twice over bundle Clove hitch and square knot

Figure 9-150. Tying.

Figure 9-151. Wire strippers.

Wire Termination
Stripping Wire 
Before wire can be assembled to connectors, terminals, 
splices, etc., the insulation must be stripped from connecting 
ends to expose the bare conductor. Copper wire can be stripped 
in a number of ways depending on the size and insulation. 

Aluminum wire must be stripped using extreme care, since 
individual strands break very easily after being nicked. 
The following general precautions are recommended when 
stripping any type of wire:

1. When using any type of wire stripper, hold the wire 
so that it is perpendicular to cutting blades.

2. Adjust automatic stripping tools carefully; follow the 
manufacturer’s instructions to avoid nicking, cutting, 
or otherwise damaging strands. This is especially 
important for aluminum wires and for copper wires 
smaller than No. 10. Examine stripped wires for 
damage. Cut off and restrip (if length is sufficient), 
or reject and replace any wires having more than the 
allowable number of nicked or broken strands listed 
in the manufacturer’s instructions. 

3. Make sure insulation is clean-cut with no frayed or 
ragged edges. Trim, if necessary.

4. Make sure all insulation is removed from stripped area. 
Some types of wire are supplied with a transparent 
layer of insulation between the conductor and the 
primary insulation. If this is present, remove it. 

5. When using hand-plier strippers to remove lengths of 
insulation longer than 3⁄4 inch, it is easier to accomplish 
in two or more operations.

6. Retwist copper strands by hand or with pliers, 
if necessary, to restore natural lay and tightness  
of strands.

A pair of handheld wire strippers is shown in Figure 9-151. 
This tool is commonly used to strip most types of wire. The 

following general procedures describe the steps for stripping 
wire with a hand stripper.

1. Insert wire into exact center of correct cutting slot 
for wire size to be stripped. Each slot is marked with 
wire size.

2. Close handles together as far as they will go.

3. Release handles, allowing wire holder to return to the 
open position.

4. Remove stripped wire.
 

Terminals are attached to the ends of electrical wires to 
facilitate connection of the wires to terminal strips or items 
of equipment. [Figure 9-152] The tensile strength of the 
wire-to-terminal joint should be at least equivalent to the 
tensile strength of the wire itself, and its resistance negligible 
relative to the normal resistance of the wire.

The following should be considered in the selection of wire 
terminals: current rating, wire size (gauge) and insulation 
diameter, conductor material compatibility, stud size, 
insulation material compatibility, application environment, 
and solder versus solderless.
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그림 2-138에서는 핸드헬드와이어스트리퍼

(handheld wire stripper)를 보여준다. 이 공구는 일

반적으로 대부분의 종류의 전선을 벗기는 데 사용된

다. 다음 일반 절차는 핸드스트리퍼(hand stripper)

로 전선의 절연체를 벗기는 단계를 설명한다.

(1) ��벗기고자 하는 전선크기(wire size)에서 절단 

홈(cutting slot)의 정확히 중앙에 와이어를 삽

입한다. 각 슬롯은 전선크기가 표시되어 있다.

(2) 핸들이 닫히면서 가게 될 만큼 멀리 간다.

(3) ��와이어홀더(wire holder)가 개방위치(open 

position)로 되돌아 갈 수 있도록, 핸들을 풀어

놓는다.

(4) 벗겨진 전선을 빼낸다.

그림 2-139와 같이, 단자는 단자대(terminal 

strip) 또는 장비의 품목에서 전선의 연결을 쉽게 

할 수 있도록 전선의 끝단에 부착된다. Wire-to-

terminal Joint의 인장강도는 적어도 전선 자체의 

인장강도와 동등해야 하고, 그리고 그 자체의 저항

은 전선의 정상적인 저항과 비교해 무시할 수 있을 

정도여야 한다.

전선단자(wire terminal)를 선정할 때 고려해야 

할 점은 다음과 같다. 

전류정격, 전선의 크기(규격과 절연체 직경), 도체 

재료의 적합도, 응용환경, 땜납 여부

Pre-insulated Crimp-type Ring-tongue 

Terminal이 선호된다. 강도, 크기, 그리고 스터드

(stud)의 지지수단과 결박단자(binding post), 뿐만 

아니라 전선크기는 어느 한 곳의 지주에 부착되는 

단자의 수를 결정할 때 고려할 수 있다. 고온 적용에

서, 단자 온도정격(temperature rating)은 외기온

도에 전류 관련 온도상승을 더한 값보다 커야 한다. 

니켈도금터미널(nickel-plated terminal)과 고온 

절연슬리브를 이용하는 비절연터미널(uninsulated 

terminal)의 사용을 고려해야 한다. 단자판은 적당

한 전기적 여유 공간 또는 설치하드웨어와 전도성부

품 사이에 격리대(insulation strip)와 함께 제공되

어야 한다.

2.4.7.2 단자대(Terminal Strips)

그림 2-140과 같이, 전선은 보통 단자대에 결합

된다. 방벽으로 설비된 단자대는 인접한 스터드에 

단자(terminal)가 서로 접속을 방지하기 위해 사

용할 수 있다. 스터드는 회전되지 않도록 고정되

어야 한다. 4개 이상의 단자를 함께 연결하고자 할 

9-91

Figure 9-152. Ring-tongue terminals.

Figure 9-153. Terminal strip.

Barrel

Wire insulation Stripped wire

Color-coded insulation

Insulation grip Tongue

X
X

22
-1

B

Manufacturer’s
mark

Range of wire sizes

Figure 9-154. Wire terminal.

Preinsulated crimp-type ring-tongue terminals are preferred. 
The strength, size, and supporting means of studs and 
binding posts, as well as the wire size, may be considered 
when determining the number of terminals to be attached 
to any one post. In high-temperature applications, the 
terminal temperature rating must be greater than the ambient 
temperature plus current related temperature rise. Use of 
nickel-plated terminals and of uninsulated terminals with 
high-temperature insulating sleeves should be considered. 
Terminal blocks should be provided with adequate electrical 
clearance or insulation strips between mounting hardware 
and conductive parts.

Terminal Strips
Wires are usually joined at terminal strips. [Figure 9-153] A 
terminal strip fitted with barriers may be used to prevent the 
terminals on adjacent studs from contacting each other. Studs 
should be anchored against rotation. When more than four 
terminals are to be connected together, a small metal bus 
should be mounted across two or more adjacent studs. In all 
cases, the current should be carried by the terminal contact 

surfaces and not by the stud itself. Defective studs should be 
replaced with studs of the same size and material since terminal 
strip studs of the smaller sizes may shear due to overtightening 
the nut. The replacement stud should be securely mounted in 
the terminal strip and the terminal securing nut should be tight. 
Terminal strips should be mounted in such a manner that loose 
metallic objects cannot fall across the terminals or studs. It 
is good practice to provide at least one spare stud for future 
circuit expansion or in case a stud is broken.

Terminal strips that provide connection of radio and 
electronic systems to the aircraft electrical system should 
be inspected for loose connections, metallic objects that 
may have fallen across the terminal strip, dirt and grease 
accumulation, etc. These conditions can cause arcing, which 
may result in a fire or system failures.

Terminal Lugs
Wire terminal lugs should be used to connect wiring to terminal 
block studs or equipment terminal studs. No more than four 
terminal lugs, or three terminal lugs and a bus bar, should be 
connected to any one stud. The total number of terminal lugs 
per stud includes a common bus bar joining adjacent studs. 
Four terminal lugs plus a common bus bar are not permitted 
on one stud. Terminal lugs should be selected with a stud 
hole diameter that matches the diameter of the stud. However, 
when the terminal lugs attached to a stud vary in diameter, 
the greatest diameter should be placed on the bottom and the 
smallest diameter on top. Tightening terminal connections 
should not deform the terminal lugs or the studs. Terminal lugs 
should be positioned so that bending of the terminal lug is not 
required to remove the fastening screw or nut, and movement 
of the terminal lugs tends to tighten the connection.

Copper Wire Terminals

Solderless crimp-style, copper wire, terminal lugs may be 
used which conform to MIL-T-7928. Spacers or washers 
should not be used between the tongues of terminal lugs. 
[Figure 9-154]

[그림 2-139] Ring-tongue terminals
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Figure 9-150. Tying.

Figure 9-151. Wire strippers.

Wire Termination
Stripping Wire 
Before wire can be assembled to connectors, terminals, 
splices, etc., the insulation must be stripped from connecting 
ends to expose the bare conductor. Copper wire can be stripped 
in a number of ways depending on the size and insulation. 

Aluminum wire must be stripped using extreme care, since 
individual strands break very easily after being nicked. 
The following general precautions are recommended when 
stripping any type of wire:

1. When using any type of wire stripper, hold the wire 
so that it is perpendicular to cutting blades.

2. Adjust automatic stripping tools carefully; follow the 
manufacturer’s instructions to avoid nicking, cutting, 
or otherwise damaging strands. This is especially 
important for aluminum wires and for copper wires 
smaller than No. 10. Examine stripped wires for 
damage. Cut off and restrip (if length is sufficient), 
or reject and replace any wires having more than the 
allowable number of nicked or broken strands listed 
in the manufacturer’s instructions. 

3. Make sure insulation is clean-cut with no frayed or 
ragged edges. Trim, if necessary.

4. Make sure all insulation is removed from stripped area. 
Some types of wire are supplied with a transparent 
layer of insulation between the conductor and the 
primary insulation. If this is present, remove it. 

5. When using hand-plier strippers to remove lengths of 
insulation longer than 3⁄4 inch, it is easier to accomplish 
in two or more operations.

6. Retwist copper strands by hand or with pliers, 
if necessary, to restore natural lay and tightness  
of strands.

A pair of handheld wire strippers is shown in Figure 9-151. 
This tool is commonly used to strip most types of wire. The 

following general procedures describe the steps for stripping 
wire with a hand stripper.

1. Insert wire into exact center of correct cutting slot 
for wire size to be stripped. Each slot is marked with 
wire size.

2. Close handles together as far as they will go.

3. Release handles, allowing wire holder to return to the 
open position.

4. Remove stripped wire.
 

Terminals are attached to the ends of electrical wires to 
facilitate connection of the wires to terminal strips or items 
of equipment. [Figure 9-152] The tensile strength of the 
wire-to-terminal joint should be at least equivalent to the 
tensile strength of the wire itself, and its resistance negligible 
relative to the normal resistance of the wire.

The following should be considered in the selection of wire 
terminals: current rating, wire size (gauge) and insulation 
diameter, conductor material compatibility, stud size, 
insulation material compatibility, application environment, 
and solder versus solderless.

[그림 2-138] Wire strippers
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때 작은 금속버스(metal bus)는 2개 이상의 인근 

스터드를 가로질러 장착되도록 해야 한다. 모든 경

우에 전류는 자신의 스터드에 의해서가 아니라 단

자 접촉면으로 운반되어야 한다. 결함이 있는 스터

드를 더 작은 크기의 단자대 스터드로 교체할 경우 

너트가 과도하게 조여져 전단되기 때문에, 동일한 

크기와 재료의 스터드로 교체하여야 한다. 교체 스

터드는 단자대에 안전하게 설치되어야 하고 단자고

착너트(terminal securing nut)는 풀리지 않아야 

한다. 단자대는 떨어진 금속성물체가 단자 또는 스

터드에 걸쳐 떨어질 수 없는 방식으로 설치되어야 

한다. 미래의 회로 확장 또는 스터드가 부러지는 

경우를 대비하여 적어도 1개 여분의 스터드를 제공

하는 것이 좋다. 

항공기 전기계통에서 무선계통과 전자계통

의 연결을 제공하는 단자대는 접속부풀림(loose 

connection), 단자대에 걸쳐 떨어진 금속성물체, 먼

지와 그리스(grease) 축적 등에 대해 검사되어야 한

다. 이들 상황은 화재와 계통고장을 발생시키는 전

호의 원인이 될 수 있다.

2.4.7.3 터미널러그(Terminal Lugs)

전선 터미널러그는 단자판 스터드 또는 장비터미

널스터드(equipment terminal stud)에 배선을 연

결하는 데 사용된다. 4개 이상의 터미널러그, 또는 3

개의 터미널러그와 모선은 하나의 스터드에 연결할 

수 없다. 스터드 당 터미널러그의 총수는 근처 스터

드와 합류하는 공통모선(common bus bar)을 포함

한다. 4개의 터미널러그와 공통모선은 하나의 스터

드에서 허용되지 않는다. 터미널러그는 스터드의 직

경과 일치하는 스터드 구멍 직경으로 선택해야 한

다. 그러나 직경이 여러 가지인 터미널러그가 스터드

에 부착되었을 경우, 가장 큰 직경은 밑바닥에 그리

고 꼭대기에 가장 작은 직경을 배치해야 한다. 단자

연결(terminal connection)이 너무 꽉 조여져 터미

널러그나 스터드를 변형시키지 않도록 한다. 터미널

러그는 터미널러그의 구부러짐으로 인해 체결스크루

(fastening screw)와 너트를 제거시켜야 하거나 더 

나은 접속을 위해 터미널러그의 움직임이 추가로 필

요하지 않도록 적당한 장소에 위치해야 한다.

(1) 구리전선단자(Copper Wire Terminals)

그림 2-141과 같이, 비땜납 압착형(crimp-
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Figure 9-152. Ring-tongue terminals.

Figure 9-153. Terminal strip.
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Figure 9-154. Wire terminal.

Preinsulated crimp-type ring-tongue terminals are preferred. 
The strength, size, and supporting means of studs and 
binding posts, as well as the wire size, may be considered 
when determining the number of terminals to be attached 
to any one post. In high-temperature applications, the 
terminal temperature rating must be greater than the ambient 
temperature plus current related temperature rise. Use of 
nickel-plated terminals and of uninsulated terminals with 
high-temperature insulating sleeves should be considered. 
Terminal blocks should be provided with adequate electrical 
clearance or insulation strips between mounting hardware 
and conductive parts.

Terminal Strips
Wires are usually joined at terminal strips. [Figure 9-153] A 
terminal strip fitted with barriers may be used to prevent the 
terminals on adjacent studs from contacting each other. Studs 
should be anchored against rotation. When more than four 
terminals are to be connected together, a small metal bus 
should be mounted across two or more adjacent studs. In all 
cases, the current should be carried by the terminal contact 

surfaces and not by the stud itself. Defective studs should be 
replaced with studs of the same size and material since terminal 
strip studs of the smaller sizes may shear due to overtightening 
the nut. The replacement stud should be securely mounted in 
the terminal strip and the terminal securing nut should be tight. 
Terminal strips should be mounted in such a manner that loose 
metallic objects cannot fall across the terminals or studs. It 
is good practice to provide at least one spare stud for future 
circuit expansion or in case a stud is broken.

Terminal strips that provide connection of radio and 
electronic systems to the aircraft electrical system should 
be inspected for loose connections, metallic objects that 
may have fallen across the terminal strip, dirt and grease 
accumulation, etc. These conditions can cause arcing, which 
may result in a fire or system failures.

Terminal Lugs
Wire terminal lugs should be used to connect wiring to terminal 
block studs or equipment terminal studs. No more than four 
terminal lugs, or three terminal lugs and a bus bar, should be 
connected to any one stud. The total number of terminal lugs 
per stud includes a common bus bar joining adjacent studs. 
Four terminal lugs plus a common bus bar are not permitted 
on one stud. Terminal lugs should be selected with a stud 
hole diameter that matches the diameter of the stud. However, 
when the terminal lugs attached to a stud vary in diameter, 
the greatest diameter should be placed on the bottom and the 
smallest diameter on top. Tightening terminal connections 
should not deform the terminal lugs or the studs. Terminal lugs 
should be positioned so that bending of the terminal lug is not 
required to remove the fastening screw or nut, and movement 
of the terminal lugs tends to tighten the connection.

Copper Wire Terminals

Solderless crimp-style, copper wire, terminal lugs may be 
used which conform to MIL-T-7928. Spacers or washers 
should not be used between the tongues of terminal lugs. 
[Figure 9-154]

[그림 2-140] Terminal strip
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Figure 9-152. Ring-tongue terminals.

Figure 9-153. Terminal strip.
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Figure 9-154. Wire terminal.

Preinsulated crimp-type ring-tongue terminals are preferred. 
The strength, size, and supporting means of studs and 
binding posts, as well as the wire size, may be considered 
when determining the number of terminals to be attached 
to any one post. In high-temperature applications, the 
terminal temperature rating must be greater than the ambient 
temperature plus current related temperature rise. Use of 
nickel-plated terminals and of uninsulated terminals with 
high-temperature insulating sleeves should be considered. 
Terminal blocks should be provided with adequate electrical 
clearance or insulation strips between mounting hardware 
and conductive parts.

Terminal Strips
Wires are usually joined at terminal strips. [Figure 9-153] A 
terminal strip fitted with barriers may be used to prevent the 
terminals on adjacent studs from contacting each other. Studs 
should be anchored against rotation. When more than four 
terminals are to be connected together, a small metal bus 
should be mounted across two or more adjacent studs. In all 
cases, the current should be carried by the terminal contact 

surfaces and not by the stud itself. Defective studs should be 
replaced with studs of the same size and material since terminal 
strip studs of the smaller sizes may shear due to overtightening 
the nut. The replacement stud should be securely mounted in 
the terminal strip and the terminal securing nut should be tight. 
Terminal strips should be mounted in such a manner that loose 
metallic objects cannot fall across the terminals or studs. It 
is good practice to provide at least one spare stud for future 
circuit expansion or in case a stud is broken.

Terminal strips that provide connection of radio and 
electronic systems to the aircraft electrical system should 
be inspected for loose connections, metallic objects that 
may have fallen across the terminal strip, dirt and grease 
accumulation, etc. These conditions can cause arcing, which 
may result in a fire or system failures.

Terminal Lugs
Wire terminal lugs should be used to connect wiring to terminal 
block studs or equipment terminal studs. No more than four 
terminal lugs, or three terminal lugs and a bus bar, should be 
connected to any one stud. The total number of terminal lugs 
per stud includes a common bus bar joining adjacent studs. 
Four terminal lugs plus a common bus bar are not permitted 
on one stud. Terminal lugs should be selected with a stud 
hole diameter that matches the diameter of the stud. However, 
when the terminal lugs attached to a stud vary in diameter, 
the greatest diameter should be placed on the bottom and the 
smallest diameter on top. Tightening terminal connections 
should not deform the terminal lugs or the studs. Terminal lugs 
should be positioned so that bending of the terminal lug is not 
required to remove the fastening screw or nut, and movement 
of the terminal lugs tends to tighten the connection.

Copper Wire Terminals

Solderless crimp-style, copper wire, terminal lugs may be 
used which conform to MIL-T-7928. Spacers or washers 
should not be used between the tongues of terminal lugs. 
[Figure 9-154]

[그림 2-141] Wire terminal
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style), 구리선, 터미널러그는 MIL-T-7928에서 

확인된 것을 사용하게 된다. 스페이서(spacer) 또

는 와셔는 터미널러그의 Tongue 사이에 사용할 수 

없다.

(2) 알루미늄전선단자(Aluminum Wire Terminals)

알루미늄 터미널러그는 오직 알루미늄선만 압착한

다. 쌓아올렸을 때 알루미늄 터미널러그의 Tongue 

또는 알루미늄 터미널러그의 Tongue의 총수는 터

미널스터드(terminal stud)에서 종결되었을 때 2개

의 평와셔(flat washer) 사이에 삽입되어야 한다. 

스페이서 또는 와셔는 터미널러그의 Tongue의 사

이에 사용되지 않아야 한다. 특별한 주의는 궁극적

으로 접합의 결함으로 인하여 접합에서 과도한 전

압강하와 고저항으로 초래되는 상황에서 보호하도

록 알루미늄선과 케이블 장착에서 제시되어야 한

다. 이런 상황의 예는 단자와 와셔의 잘못된 장착

과 부적절한 염력(torsion, 비트는 힘), 즉 너트의 

Torquing(회전시키는 힘), 그리고 부적절한 단자접

촉면(terminal contact area)이다.

(3) 전절연스플라이스(Pre-insulated Splices)

그림 2-142와 같이, 전절연터미널러그와 스플

라이스는 고품질압착공구를 사용하여 장착해야 

한다. 이런 공구는 전선크기에 적합한 위치잡이

(positioners)와 함께 제공되고 각각의 전선크기에 

대해 조정된다. 압착깊이(crimp depth)는 각각의 

전선크기에 적합해야 한다. 만약 오그라뜨림깊이가 

너무 깊다면, 개개의 가닥을 부수거나 절단해야 한

다. 만약 압착이 충분히 깊지 않다면, 단자 또는 커

넥터에서 전선이 유지될 정도로 바짝 조이지 않은 

것이다. 잘 조이지 않은 압착(crimp)은 오그라뜨린 

단자와 전선 사이의 부식을 일으켜 고저항에 영향을 

받게 한다.

(4) 압착공구(Crimping Tools)

그림 2-143과 같이, 수공구(hand tool), 휴대용공

구(portable tool), 그리고 고정전동공구(stationary 

power tool)는 터미널러그를 오그라뜨리기 위해 

사용할 수 있다. 이들 공구는 도선에 바렐(barrel)

을 오그라뜨리고, 그리고 동시에 전선절연(wire 

insulation)에 절연지주(insulation support)를 형

성한다.

2.4.7.4 ��긴급 스플라이싱 수리	  

(Emergency Splicing Repairs)

끊어진 전선은 압착식 스플라이스를 사용하거나, 
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Figure 9-157. Junction boxes.

Figure 9-155. Terminal splices.

Figure 9-156. Crimping pliers.

Aluminum Wire Terminals

The aluminum terminal lugs should be crimped to aluminum 
wire only. The tongue of the aluminum terminal lugs, or the 
total number of tongues of aluminum terminal lugs when 
stacked, should be sandwiched between two flat washers 
when terminated on terminal studs. Spacers or washers 
should not be used between the tongues of terminal lugs. 
Special attention should be given to aluminum wire and cable 
installations to guard against conditions that would result in 
excessive voltage drop and high resistance at junctions that 
may ultimately lead to failure of the junction. Examples of 
such conditions are improper installation of terminals and 
washers, improper torsion (torquing of nuts), and inadequate 
terminal contact areas.

Pre-Insulated Splices

Pre-insulated terminal lugs and splices must be installed using 
a high-quality crimping tool. Such tools are provided with 
positioners for the wire size and are adjusted for each wire 
size. It is essential that the crimp depth be appropriate for 
each wire size. If the crimp is too deep, it may break or cut 
individual strands. If the crimp is not deep enough, it may not 
be tight enough to retain the wire in the terminal or connector. 
Crimps that are not tight enough are also susceptible to high 
resistance due to corrosion buildup between the crimped 
terminal and the wire. [Figure 9-155]

Crimping Tools

Hand, portable, and stationary power tools are available for 
crimping terminal lugs. These tools crimp the barrel to the 
conductor, and simultaneously form the insulation support 
to the wire insulation. [Figure 9-156]

Emergency Splicing Repairs
Broken wires can be repaired by means of crimped splices, 
by using terminal lugs from which the tongue has been cut 
off, or by soldering together and potting broken strands. 
These repairs are applicable to copper wire. Damaged 
aluminum wire must not be temporarily spliced. These 
repairs are for temporary emergency use only and should 

be replaced as soon as possible with permanent repairs. 
Since some manufacturers prohibit splicing, the applicable 
manufacturer’s instructions should always be consulted.

Junction Boxes 

Junction boxes are used for collecting, organizing, and 
distributing circuits to the appropriate harnesses that are 
attached to the equipment. [Figure 9-157] Junction boxes are 
also used to conveniently house miscellaneous components, 
such as relays and diodes. Junction boxes that are used in 
high-temperature areas should be made of stainless steel. 

[그림 2-142] Terminal splices
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Figure 9-157. Junction boxes.

Figure 9-155. Terminal splices.

Figure 9-156. Crimping pliers.

Aluminum Wire Terminals

The aluminum terminal lugs should be crimped to aluminum 
wire only. The tongue of the aluminum terminal lugs, or the 
total number of tongues of aluminum terminal lugs when 
stacked, should be sandwiched between two flat washers 
when terminated on terminal studs. Spacers or washers 
should not be used between the tongues of terminal lugs. 
Special attention should be given to aluminum wire and cable 
installations to guard against conditions that would result in 
excessive voltage drop and high resistance at junctions that 
may ultimately lead to failure of the junction. Examples of 
such conditions are improper installation of terminals and 
washers, improper torsion (torquing of nuts), and inadequate 
terminal contact areas.

Pre-Insulated Splices

Pre-insulated terminal lugs and splices must be installed using 
a high-quality crimping tool. Such tools are provided with 
positioners for the wire size and are adjusted for each wire 
size. It is essential that the crimp depth be appropriate for 
each wire size. If the crimp is too deep, it may break or cut 
individual strands. If the crimp is not deep enough, it may not 
be tight enough to retain the wire in the terminal or connector. 
Crimps that are not tight enough are also susceptible to high 
resistance due to corrosion buildup between the crimped 
terminal and the wire. [Figure 9-155]

Crimping Tools

Hand, portable, and stationary power tools are available for 
crimping terminal lugs. These tools crimp the barrel to the 
conductor, and simultaneously form the insulation support 
to the wire insulation. [Figure 9-156]

Emergency Splicing Repairs
Broken wires can be repaired by means of crimped splices, 
by using terminal lugs from which the tongue has been cut 
off, or by soldering together and potting broken strands. 
These repairs are applicable to copper wire. Damaged 
aluminum wire must not be temporarily spliced. These 
repairs are for temporary emergency use only and should 

be replaced as soon as possible with permanent repairs. 
Since some manufacturers prohibit splicing, the applicable 
manufacturer’s instructions should always be consulted.

Junction Boxes 

Junction boxes are used for collecting, organizing, and 
distributing circuits to the appropriate harnesses that are 
attached to the equipment. [Figure 9-157] Junction boxes are 
also used to conveniently house miscellaneous components, 
such as relays and diodes. Junction boxes that are used in 
high-temperature areas should be made of stainless steel. 

[그림 2-143] Crimping tools
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Tongue가 떨어져 나간 곳에 터미널러그를 사용하

거나, 끊어진 가닥을 함께 납땜하고 밀봉함으로써 

수리할 수 있다. 이러한 수리는 구리선에 적용할 수 

있다. 손상된 알루미늄선은 임시방편으로 접합할 수 

없다. 이러한 수리는 오직 임시방편이며 가능한 빨

리 영구적인 수리를 하여야 한다. 일부 제작사는 스

플라이싱을 금지하기 때문에, 제작사의 사용설명서

를 참고한다.

2.4.7.5 접속배선함(Junction Boxes)

그림 2-144와 같이, 접속배선함은 장비에 부착된 

적합한 하니스로 모으기, 구성하기, 그리고 분배회

로에 사용된다. 접속배선함은 또한 릴레이와 다이오

드 같은 잡다한 구성요소를 편리하게 간수하기 위해 

사용된다. 고온지역에서 사용되는 접속배선함은 스

테인리스강으로 제작되어야 한다.

교체 접속배선함은 원래의 것 또는 알루미늄과 같

은 내화성 비흡수성 재료, 또는 기준에 맞는 플라스

틱 재료를 사용하여 조립해야 한다. 방염이 요구되

는 곳에는 스테인리스강 접속배선함의 사용을 권고

한다. 강성구조(rigid construction)는 내부 단락회

로로 귀착될 수 있는 박스(box) 쪽의 오일캐닝(oil-

canning)을 방지한다. 배수구는 항상 박스의 가장 

낮은 부분에 장치되도록 한다. 전력장비(electrical 

power equipment)의 케이스는 접지사고관련 화재

를 막기 위해 금속성구조물로부터 절연되어야 한다.

접속배선함은 장비, 단자, 모든 전선에 쉽게 접

근할 수 있도록 배치하여야 한다. 한계여유공간

(marginal clearance)이 정해진 곳에서, 절연재

료는 통전부(current carrying part)와 접지면

(grounded surface) 사이에 삽입되어야 한다. 내

부여유공간에 대한 검사는 도어(door) 또는 커버

(cover)가 닫힌 위치에 있을 때 불가능하기 때문에, 

접속배선함의 커버 또는 도어에 장비를 설치하는 것

은 좋은 방법이 아니다.

접속배선함은 배선함의 내용물을 검사할 때 쉽게 

접근할 수 있는 방식이며 항공기 구조물에 단단히 

설치되어야 한다. 가능한 경우 열린 쪽(open side)

은 아래쪽방향으로 또는 와셔 또는 너트와 같은, 떨

어진 금속성물체가 단자 사이에 끼어들게 하기보다

는 오히려 접속배선함 벗어나 떨어지게 향하도록, 

비스듬한 각도로, 향해야 한다.

접속배선함은 적절한 배선 공간과 향후 추가에 대

한 필요성을 고려하여 설치되어야 한다. 전선다발

은 케이블이 다른 구성요소에 닿지 않도록, 빠른 접
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Figure 9-157. Junction boxes.

Figure 9-155. Terminal splices.

Figure 9-156. Crimping pliers.

Aluminum Wire Terminals

The aluminum terminal lugs should be crimped to aluminum 
wire only. The tongue of the aluminum terminal lugs, or the 
total number of tongues of aluminum terminal lugs when 
stacked, should be sandwiched between two flat washers 
when terminated on terminal studs. Spacers or washers 
should not be used between the tongues of terminal lugs. 
Special attention should be given to aluminum wire and cable 
installations to guard against conditions that would result in 
excessive voltage drop and high resistance at junctions that 
may ultimately lead to failure of the junction. Examples of 
such conditions are improper installation of terminals and 
washers, improper torsion (torquing of nuts), and inadequate 
terminal contact areas.

Pre-Insulated Splices

Pre-insulated terminal lugs and splices must be installed using 
a high-quality crimping tool. Such tools are provided with 
positioners for the wire size and are adjusted for each wire 
size. It is essential that the crimp depth be appropriate for 
each wire size. If the crimp is too deep, it may break or cut 
individual strands. If the crimp is not deep enough, it may not 
be tight enough to retain the wire in the terminal or connector. 
Crimps that are not tight enough are also susceptible to high 
resistance due to corrosion buildup between the crimped 
terminal and the wire. [Figure 9-155]

Crimping Tools

Hand, portable, and stationary power tools are available for 
crimping terminal lugs. These tools crimp the barrel to the 
conductor, and simultaneously form the insulation support 
to the wire insulation. [Figure 9-156]

Emergency Splicing Repairs
Broken wires can be repaired by means of crimped splices, 
by using terminal lugs from which the tongue has been cut 
off, or by soldering together and potting broken strands. 
These repairs are applicable to copper wire. Damaged 
aluminum wire must not be temporarily spliced. These 
repairs are for temporary emergency use only and should 

be replaced as soon as possible with permanent repairs. 
Since some manufacturers prohibit splicing, the applicable 
manufacturer’s instructions should always be consulted.

Junction Boxes 

Junction boxes are used for collecting, organizing, and 
distributing circuits to the appropriate harnesses that are 
attached to the equipment. [Figure 9-157] Junction boxes are 
also used to conveniently house miscellaneous components, 
such as relays and diodes. Junction boxes that are used in 
high-temperature areas should be made of stainless steel. 

[그림 2-144] Junction boxes
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근을 방해하지 않도록, 또는 표식 또는 라벨(label)

을 덮어 감추지 않도록 박스 내부에서 끈으로 묶

거나 또는 고정시켜야 한다. 입구개구(entrance 

opening)에서 케이블은 그로밋 또는 다른 적절한 

수단을 사용하여 벗겨짐에 대하여 보호되어야 한다.

2.4.7.6 AN/MS 커넥터(AN/MS Connectors)

커넥터, 즉 플러그와 리셉터클은 분리 시 정비

를 손쉽게 한다. 여러 유형의 커넥터가 있다. 압착

식 컨택트(contact)를 사용하는 커넥터 유형은 일반

적으로 항공기에 사용된다. 일부 더 일반적인 유형

은 원형캐논형(round cannon type), 직사각형, 그

리고 모듈블록(module block)이다. 내환경성커넥

터(environmentally-resistant connector)는 유

동체, 진동, 열, 기계적 충격, 또는 부식성요소 적용 

분야에 사용되어야 한다.

HIRF(high intensity radiated fields)/피뢰

(lightning protection)가 요구될 때, 특별한 주의가 

개개의 또는 전부의 차폐의 말단에 주어져야 한다. 

그림 2-145와 같이, 배선방식의 개수와 복잡성은 

전기커넥터의 사용을 증가시킬 수 있다. 커넥터의 

적절한 선정과 적용은 항공기 배선방식의 중요한 부

분이다. 커넥터는 항공기에 안전과 신뢰성의 최대등

급을 마련하기 위해 최소한도로 유지, 선택, 장착되

어야 한다. 어떤 특정한 커넥터어셈블리(connector 

assembly)의 장착 시, 제작사의 명세서 또는 해당 

관리기관의 규격을 따라야 한다.

(1) 커넥터의 유형(Type of Connector)

커넥터는 MIL Specification(MS) 또는 OEM 

Specification에서 파생된 고유식별번호(original 

identification number)에 의해 인지되어야 한다. 

그림 2-146에서는 MS Style 커넥터에 관한 정보를 

제공한다.

내환경성커넥터(environmentally-resistant 

connector)는 그들이 유동체, 진동, 열, 기계적 충

격 부식의 영향을 받는 곳에 사용된다. 같은 동

일한 특색을 포함하는 방화등급커넥터(firewall 

class connector)는 추가로 항공기 방화벽커넥터

(firewall connector)의 열린 구멍을 통한 화재의 

침투를 방지할 수 있고 화재에 노출되었을 때 명시

된 일정기간 동안 고장 없이 역할을 다 할 수 있어

야 한다. 밀폐형 커넥터(hermetic connector)는 여

압구역(pressurized area)을 유지하기 위해 압력 

Seal을 장착한다. 전자기간섭(EMI)/무선주파간섭

(RFI, radio frequency interference) 보호가 요

구되었을 때, 특별한 주의가 개개의 또는 전부의 차

폐가 말단에 주어져야 한다. 백쉘어댑터(backshell 

adapter)는 차폐종단(shield termination), 전도성

마무리(conductive finish)를 가지는 커넥터를 위해 

설계되며, 전자기간섭(EMI) 접지지침(grounding 
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Figure 9-158. Electrical connectors.

Replacement junction boxes should be fabricated using 
the same material as the original or from a fire-resistant, 
nonabsorbent material, such as aluminum, or an acceptable 
plastic material. Where fireproofing is necessary, a stainless 
steel junction box is recommended. Rigid construction 
prevents oil-canning of the box sides that could result in 
internal short circuits. In all cases, drain holes should be 
provided in the lowest portion of the box. Cases of electrical 
power equipment must be insulated from metallic structure 
to avoid ground fault related fires. 

The junction box arrangement should permit easy access to 
any installed items of equipment, terminals, and wires. Where 
marginal clearances are unavoidable, an insulating material 
should be inserted between current carrying parts and any 
grounded surface. It is not good practice to mount equipment 
on the covers or doors of junction boxes, since inspection 
for internal clearance is impossible when the door or cover 
is in the closed position.

Junction boxes should be securely mounted to the aircraft 
structure in such a manner that the contents are readily 
accessible for inspection. When possible, the open side 
should face downward or at an angle so that loose metallic 
objects, such as washers or nuts, tend to fall out of the junction 
box rather than wedge between terminals.

Junction box layouts should take into consideration the 
necessity for adequate wiring space and possible future 
additions. Electrical wire bundles should be laced or clamped 
inside the box so that cables do not touch other components, 
prevent ready access, or obscure markings or labels. Cables 
at entrance openings should be protected against chafing by 
using grommets or other suitable means.

AN/MS Connectors
Connectors (plugs and receptacles) facilitate maintenance 
when frequent disconnection is required. There is a multitude 
of types of connectors. The connector types that use crimped 
contacts are generally used on aircraft. Some of the more 
common types are the round cannon type, the rectangular, 
and the module blocks. Environmentally resistant connectors 
should be used in applications subject to fluids, vibration, 
heat, mechanical shock, and/or corrosive elements.

When HIRF/lightning protection is required, special attention 
should be given to the terminations of individual or overall 
shields. The number and complexity of wiring systems 
have resulted in an increased use of electrical connectors. 
[Figure 9-158] The proper choice and application of 
connectors is a significant part of the aircraft wiring system. 
Connectors must be kept to a minimum, selected, and 
installed to provide the maximum degree of safety and 

reliability to the aircraft. For the installation of any particular 
connector assembly, the specification of the manufacturer or 
the appropriate governing agency must be followed.

Types of Connector

Connectors must be identified by an original identification 
number derived from MIL Specification (MS) or OEM 
specification. Figure 9-159 provides information about MS 
style connectors.

Environment-resistant connectors are used in applications 
where they are probably subjected to fluids, vibration, heat, 
mechanical shock, corrosive elements, etc. Firewall class 
connectors incorporating these same features should, in 
addition, be able to prevent the penetration of the fire through 
the aircraft firewall connector opening and continue to 
function without failure for a specified period of time when 
exposed to fire. Hermetic connectors provide a pressure 
seal for maintaining pressurized areas. When EMI/RFI 
protection is required, special attention should be given to 
the termination of individual and overall shields. Backshell 
adapters designed for shield termination, connectors with 
conductive finishes, and EMI grounding fingers are available 
for this purpose.

Rectangular connectors are typically used in applications 
where a very large number of circuits are accommodated in 
a single mated pair. [Figure 9-160] They are available with a 
great variety of contacts, which can include a mix of standard, 
coaxial, and large power types. Coupling is accomplished by 
various means. Smaller types are secured with screws which 
hold their flanges together. Larger ones have integral guide 
pins that ensure correct alignment, or jackscrews that both 
align and lock the connectors. Rack and panel connectors 
use integral or rack-mounted pins for alignment and box 
mounting hardware for couplings.

[그림 2-145] Electrical connectors
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[그림 2-146] MS connector information sheet
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MS27480         E 10 A 6 P B

MIL SPECIFICATION
CLASS

SHELL SIZE

POLARIZATION
CONTACT STYLE
INSERT ARRANGEMENT
FINISH

MS27472 Wall mount receptacle MS27484 Straight plug, EMI grounding
MS27473 Straight plug MS27497 Wall receptacle, back panel mounting
MS27474 Jam nut receptacle MS27499 Box mounting receptacle
MS27475 Hermetic wall mount receptacle MS27500 90° Plug (note 1)
MS27476 Hermetic box mount receptacle MS27503 Hermetic solder mount receptacle (note 1)
MS27477 Hermetic jam nut receptacle MS27504 Box mount receptacle (note 1)
MS27478 Hermetic solder mount receptacle MS27508 Box mount receptacle, back panel mounting
MS27479 Wall mount receptacle (note 1) MS27513 Box mount receptacle, long grommet
MS27480 Straight plug(note 1) MS27664 Wall mount receptacle, back panel mounting 
MS27481 Jam nut receptacle (note 1)  (note 1)
MS27482 Hermetic wall mount receptacle (note 1) MS27667 Thru-bulkhead receptacle
MS27483 Hermetic jam nut receptacle (note 1)

NOTE
1. Active Supersedes

 MS27472 MS27479
 MS27473 MS27480
 MS27474 MS27481
 MS27475 MS27482
 MS27477 MS27483
 MS27473 with MS27507 elbow MS27500
 MS27478 MS27503
 MS27499 MS27504
 MS27497 MS27664

CLASS
E Environment-resisting box and thru-bulkhead mounting
 types only (see class T)
P Potting—includes potting form and short rear grommet
T Environment-resisting wall and jam-nut mounting
 receptacle and plug types: thread and teeth for 
 accessory attachment
Y Hermetically sealed

FINISH
A Silver to light iridescent yellow color cadmium plate 
 over nickel (conductive) –65 °C to +150 °C (inactive for
 new design) 

B Olive drab cadmium plate over suitable underplate 
 (conductive), –65 °C to 175 °C
C Anodic (nonconductive), –65 °C to + 175 °C
D Fused tin, carbon steel(conductive), –65 °C to +150 °C
E Corrosion resistant steel (cres), passivated
 (conductive), –65 °C to +200 °C
F Electroless nickel coating (conductive), –65 °C to 
 +200 °C
N Hermetic seal or environment resisting cres 
 (conductive plating), –65 °C to +200 °C

CONTACT STYLE
A Without pin contacts
B Without socket contacts
C Feed through
P Pin contact—including hermetics with solder cups
S Socket contacts—including hermetics with solder cups
X Pin contacts with eyelet (hermetic)
Z Socket contacts with eyelet (hermetic)

POLARIZATION
A, B   Normal—no letter required
C, or D 

Figure 9-159. MS connector information sheet.

Module blocks are types of junctions that accept crimped 
contacts similar to those on connectors. Some use internal 
busing to provide a variety of circuit arrangements. They 
are useful where a number of wires are connected for power 
or signal distribution. When used as grounding modules, 
they save and reduce hardware installation on the aircraft. 

Standardized modules are available with wire end grommet 
seals for environmental applications and are track mounted. 
Function module blocks are used to provide an easily 
wired package for environment-resistant mounting of small 
resistors, diodes, filters, and suppression networks. In-line 
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finger)은 이런 목적을 위해 사용할 수 있다.

그림 2-147과 같이, 사각형커넥터(rectangular 

connector)는 일반적으로 아주 많은 수의 회로

가 단일결합상대(single mated pair)로 수용하

는 곳에 적용하기 위해 사용된다. 이들은 기본형

(standard type), 동축형(coaxial type), 그리고 대

형 전력형(power type)의 혼합을 포함할 수 있는, 

매우 다양한 컨택트를 이용할 수 있는 것이다. 연

결기(coupling)는 여러 가지의 수단에 의해 이루어

진다. 더 작은 유형은 이들의 테두리(flange)에 함

께 잡아주는 나사로 고정된다. 더 큰 것은 정확한 

일치를 확실하게 하는 일체성형틀맞춤핀(integral 

guide pin), 또는 커넥터를 정렬시키는 것뿐만 아니

라 잠그는 Jackscrew를 갖고 있다. Rack과 패널커

넥터(panel connector)는 일치를 위한 일체성형핀

(integral pin) 또는 선반부착식핀(rack-mounted 

pin) 그리고 연결기를 위한 Box Mounting 

Hardware를 이용한다.

모듈블록(module block)은 커넥터에서 이들과 

유사한 압착식 컨택트를 받아들이는 접속배선함

의 유형이다. 일부는 여러 가지의 회로장치(circuit 

arrangement)를 장치하기 위해 Internal Busing

을 사용한다. 이들은 다수의 전선이 배전(power 

distribution) 또는 신호분배(signal distribution)

를 위해 연결되는 곳에서 유용하다. 접지모듈

(grounding module)로 사용되었을 때, 이들은 항

공기에 하드웨어 장착을 절약하고 줄인다.

기본모듈(standard module)은 환경적용

(environmental application)을 위해 Wire End 

Grommet Seal을 이용할 수 있는 것이고 궤도부착

식(track-mounted)이다. 기능모듈블록(function 

module block)은 작은 저항기, 다이오드, Filter, 

그리고 억제회로망(suppression network)의 내환

경성설치(environment-resistant mounting)를 

위해 쉽게 연결식꾸러미(wired package)를 장치

하는 데 사용된다. 일렬단자접속(in-line terminal 

junction)은 때때로 단지 몇 개의 전선이 종결시켜

졌을 때 그리고 전선을 분리시킬 능력이 요구되었을 

때 커넥터의 대신 사용된다. 일렬단자접속(in-line 

terminal junction)은 내환경성(environment-

resistant)이다. Terminal Junction Splice는 작은 

것이고 주문자생산방식(OEM, original equipment 

manufacturer)으로 인가되었을 때 전선다발의 표

면에 묶인다.

(2) 전압과 전류 정격(Voltage and Current Rating)

선택된 커넥터는 외기온도와 회로전류부하

(circuit current load)의 최대조합(maximum 

combination) 하에 연속운전에 대해 등급을 매겨

야 한다. 밀폐형커넥터(hermetic connector)와 고

돌입전류(high-inrush current)를 수반하는 회로
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Figure 9-160. Rectangular connectors.

Figure 9-161. Connector arrangement to avoid wrong connection.

terminal junctions are sometimes used in lieu of a connector 
when only a few wires are terminated and when the ability to 
disconnect the wires is desired. The in-line terminal junction 
is environment resistant. The terminal junction splice is 
small and may be tied to the surface of a wire bundle when 
approved by the OEM.

Voltage and Current Rating

Selected connectors must be rated for continuous operation 
under the maximum combination of ambient temperature 
and circuit current load. Hermetic connectors and connectors 
used in circuit applications involving high-inrush currents 
should be derated. It is good engineering practice to conduct 
preliminary testing in any situation where the connector is 
to operate with most or all of its contacts at maximum rated 
current load. When wiring is operating with a high conductor 
temperature near its rated temperature, connector contact 
sizes should be suitably rated for the circuit load. This may 
require an increase in wire size. Voltage derating is required 
when connectors are used at high altitude in nonpressurized 
areas. 

Spare Contacts for Future Wiring

To accommodate future wiring additions, spare contacts are 
normally provided. Locating the unwired contacts along 
the outer part of the connector facilitates future access. A 
good practice is to provide two spares on connectors with 
25 or fewer contacts; 4 spares on connectors with 26 to 
100 contacts; and 6 spares on connectors with more than 
100 contacts. Spare contacts are not normally provided on 
receptacles of components that are unlikely to have added 
wiring. Connectors must have all available contact cavities 
filled with wired or unwired contacts. Unwired contacts 
should be provided with a plastic grommet sealing plug.

Wire Installation Into the Connector

Wires that perform the same function in redundant systems 
must be routed through separate connectors. On systems 
critical to flight safety, system operation wiring should be 
routed through separate connectors from the wiring used 
for system failure warning. It is also good practice to route 
a system’s indication wiring in separate connectors from its 
failure warning circuits to the extent practicable. These steps 
can reduce an aircraft’s susceptibility to incidents that might 
result from connector failures.

Adjacent Locations

Mating of adjacent connectors should not be possible. In order 
to ensure this, adjacent connector pairs must be different in 
shell size, coupling means, insert arrangement, or keying 
arrangement. When such means are impractical, wires should 
be routed and clamped so that incorrectly mated pairs cannot 
reach each other. Reliance on markings or color stripes 
is not recommended as they are likely to deteriorate with  
age. [Figure 9-161]

Sealing

Connectors must be of a type that excludes moisture entry 
through the use of peripheral and interfacial seal that are 
compressed when the connector is mated. Moisture entry 
through the rear of the connector must be avoided by 
correctly matching the wire’s outside diameter with the 
connector’s rear grommet sealing range. It is recommended 
that no more than one wire be terminated in any crimp style 
contact. The use of heat-shrinkable tubing to build up the 
wire diameter, or the application of potting to the wire entry 
area as additional means of providing a rear compatibility 
with the rear grommet is recommended. These extra means 

[그림 2-147] Rectangular connectors
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응용(circuit application)에 사용된 커넥터는 정격

출력을 낮추어야 한다. 이 커넥터는 최대정격전류

부하(maximum rated current load)에서 이것의 

컨택트 중 대부분 또는 모두 작동하는 곳의 상황에

서 예비시험(preliminary testing)을 처리하는 것

은 바람직한 공학적 실행(engineering Practices)

이다. 배선이 정격온도(rated temperature)에 가

까운 고도선온도(high conductor temperature)

로 작동하고 있을 때, 커넥터 컨택트 크기는 회로부

하(circuit load)에 대해 적합하게 정격이 되어야 한

다. 이것은 전선크기의 증가를 필요로 하게 된다. 전

압정격감소(voltage de-rating)는 커넥터가 비여압 

구역(non-pressurized area)에서 고고도(high-

altitude)로 사용될 때 요구된다.

(3) 여분의 컨택트(Spare Contacts for Future Wiring)

향후 배선 추가에 편의를 도모하기 위해, 여분 컨

택트는 대개 제공된다. 커넥터의 바깥쪽 부분을 따

라 전선이 연결되지 않은 컨택트(unwired contact)

를 위치시키는 것은 미래의 접근을 용이하게 한다. 

25개 이하의 컨택트를 가지고 있는 커넥터에서 2

개의 예비부품, 26〜100컨택트를 가지고 있는 커

넥터에서는 4개의 예비부품, 100개 이상의 컨택트

를 가지고 있는 커넥터에서 6개의 예비부품을 장치

하는 것은 좋은 방법이다. 여분 컨택트는 대개 추가 

배선을 갖는 개연성이 낮은 부품의 리셉터클에 장

치되지 않는다. 커넥터는 전선이 연결된 컨택트 또

는 전선이 연결되지 않은 컨택트(Wired Contact 

또는 Unwired Contact)로 채워진 모든 사용 가능

한 컨택트 공동(cavities)을 갖추어야 한다. 전선

이 연결되지 않은 컨택트는 플라스틱그로밋(plastic 

grommet) 봉함용 플러그(sealing plug)가 장치되

어야 한다.

(4) ��커넥터를 통한 배선	  

(Wire Installation into the Connector)

다중계통(redundant system)에서 동일한 기능

을 수행하는 전선은 분리된 커넥터를 통해 배선되어

야 한다. 비행안전에 중대한 시스템인 경우, 계통운

용배선(system operation wiring)은 계통결함경보

(system failure warning)를 위해 사용된 배선으로

부터 분리된 커넥터를 통해 배선되어야 한다. 또한, 

이것의 결함경보회로(failure warning circuit)는 

실행 가능한 범위까지 분리된 커넥터에 시스템의 지

시배선(indication wiring)을 배선하는 것이 바람직

하다. 이러한 과정을 통해 커넥터 결함의 결과로 일

어나는 항공기의 장애 발생률을 줄일 수 있다.

(5) 인접한 커넥터(adjacent Locations)

그림 2-148과 같이, 인접한 커넥터의 결합

(mating)이 가능하지 않도록 해야 한다. 이것을 
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Figure 9-160. Rectangular connectors.

Figure 9-161. Connector arrangement to avoid wrong connection.

terminal junctions are sometimes used in lieu of a connector 
when only a few wires are terminated and when the ability to 
disconnect the wires is desired. The in-line terminal junction 
is environment resistant. The terminal junction splice is 
small and may be tied to the surface of a wire bundle when 
approved by the OEM.

Voltage and Current Rating

Selected connectors must be rated for continuous operation 
under the maximum combination of ambient temperature 
and circuit current load. Hermetic connectors and connectors 
used in circuit applications involving high-inrush currents 
should be derated. It is good engineering practice to conduct 
preliminary testing in any situation where the connector is 
to operate with most or all of its contacts at maximum rated 
current load. When wiring is operating with a high conductor 
temperature near its rated temperature, connector contact 
sizes should be suitably rated for the circuit load. This may 
require an increase in wire size. Voltage derating is required 
when connectors are used at high altitude in nonpressurized 
areas. 

Spare Contacts for Future Wiring

To accommodate future wiring additions, spare contacts are 
normally provided. Locating the unwired contacts along 
the outer part of the connector facilitates future access. A 
good practice is to provide two spares on connectors with 
25 or fewer contacts; 4 spares on connectors with 26 to 
100 contacts; and 6 spares on connectors with more than 
100 contacts. Spare contacts are not normally provided on 
receptacles of components that are unlikely to have added 
wiring. Connectors must have all available contact cavities 
filled with wired or unwired contacts. Unwired contacts 
should be provided with a plastic grommet sealing plug.

Wire Installation Into the Connector

Wires that perform the same function in redundant systems 
must be routed through separate connectors. On systems 
critical to flight safety, system operation wiring should be 
routed through separate connectors from the wiring used 
for system failure warning. It is also good practice to route 
a system’s indication wiring in separate connectors from its 
failure warning circuits to the extent practicable. These steps 
can reduce an aircraft’s susceptibility to incidents that might 
result from connector failures.

Adjacent Locations

Mating of adjacent connectors should not be possible. In order 
to ensure this, adjacent connector pairs must be different in 
shell size, coupling means, insert arrangement, or keying 
arrangement. When such means are impractical, wires should 
be routed and clamped so that incorrectly mated pairs cannot 
reach each other. Reliance on markings or color stripes 
is not recommended as they are likely to deteriorate with  
age. [Figure 9-161]

Sealing

Connectors must be of a type that excludes moisture entry 
through the use of peripheral and interfacial seal that are 
compressed when the connector is mated. Moisture entry 
through the rear of the connector must be avoided by 
correctly matching the wire’s outside diameter with the 
connector’s rear grommet sealing range. It is recommended 
that no more than one wire be terminated in any crimp style 
contact. The use of heat-shrinkable tubing to build up the 
wire diameter, or the application of potting to the wire entry 
area as additional means of providing a rear compatibility 
with the rear grommet is recommended. These extra means 

[그림 2-148] Connector arrangement toavoid wrong connection
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확실히 하기 위해, 인접한 커넥터 쌍은 서로 다

른 외곽틀크기(shell size), 커플링 연결 수단, 삽

입배열(insert arrangement)과 키배열(keying 

arrangement)로 이루어져야 한다. 이런 수단이 실

행될 수 없을 때, 전선은 부정확하게 결합된 쌍이 서

로에게 도달할 수 없도록 배선되고 고정되어야 한

다. 표식 또는 색띠(color strip)의 경우 시간이 지날

수록 변질되기 때문에 권고하지 않는다.

(6) 밀봉(Sealing)

커넥터는 커넥터가 결합되었을 때 압착된 주위

의 씰(seal)과 계면(interfacial, 두면 사이에 낀) 

씰의 사용을 통해 습기를 못 들어오게 하는 형태

여야 한다. 커넥터의 배후를 통해 들어오는 습기

는 커넥터의 후방그로밋(rear grommet) 밀봉범위

(sealing range)로 전선의 바깥지름에 정확하게 맞

추어 막아야 한다. 이것은 단지 하나의 전선이 어

떤 압착형(crimp style) 컨택트에서 종결시키는 것

을 권고한다. 전선직경을 늘리기 위해 열수축관재

료(heat-shrinkable tubing)를 사용하거나 후방

그로밋으로 후방적합성(rear compatibility)을 마

련하는 등의 추가적인 수단으로 전선진입구역(wire 

entry area)에 채우기의 적용이 권고된다. 이들 별

도수단은 고유의 불리한 조건을 갖고 있어, 단지 

다른 수단이 사용될 수 없는 곳에서만 고려되어야 

한다. Unwired Spare Contact는 정확히 크기로 

만든 비치된 플라스틱플러그(plastic plug)를 갖추

어야 한다.

(7) 배출(Drainage)

커넥터는 결합되지 않았을 때 커넥터의 안이 아니

고 밖으로 습기와 유동체를 안전하게 배출하는 방식

으로 장착되어야 한다. 배선은 번들 안에서 축적된 

습기가 커넥터에서 멀리 배출되도록 배선되어야 한

다. 커넥터가 Shelf 또는 Floor를 관통할 때처럼, 수

직자세(vertical position)로 설치되어야 할 때, 커

넥터는 보존하기 위해 넣어두거나(potted) 환경적으

로 밀봉되어야 한다. 이 상황에, 부합되지 않았을 때 

습기에 덜 영향을 받도록 아래쪽방향으로 향하는 리

셉터클을 갖는 것이 더 좋다.

(8) 전선지지(Wire Support)

그림 2-149와 같이, 리어액세서리백쉘(rear 

accessory backshell)은 에워싸지 않은 커넥터에 

사용되어야 한다. 아주 작은 크기의 배선을 가지고 

있는, 또는 잦은 정비활동을 수행하는, 또는 고진동

지역에 위치된 커넥터는 변형방지장치형(strain-

relief-type) 백쉘(backshell)이 장치되어야 한다. 

전선다발은 클램프에 의해 고정되는 적절한 쿠션재

료를 사용하여 기계적 손상으로부터 보호되어야 한
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Figure 9-162. Backshells with strain relief.

Figure 9-163. Coaxial cables.

have inherent penalties and should be considered only where 
other means cannot be used. Unwired spare contacts should 
have a correctly sized plastic plug installed.

Drainage

Connectors must be installed in a manner that ensures 
moisture and fluids drain out of and not into the connector 
when unmated. Wiring must be routed so that moisture 
accumulated on the bundle drains away from connectors. 
When connectors must be mounted in a vertical position, 
as through a shelf or floor, the connectors must be potted or 
environmentally sealed. In this situation, it is better to have 
the receptacle faced downward so that it is less susceptible 
to collecting moisture when unmated.

Wire Support 

A rear accessory back shell must be used on connectors that 
are not enclosed. Connectors with very small size wiring, or 
subject to frequent maintenance activity, or located in high-
vibration areas must be provided with a strain-relief-type back 
shell. The wire bundle should be protected from mechanical 
damage with suitable cushion material where it is secured 
by the clamp. Connectors that are potted or have molded 
rear adapters do not normally use a separate strain relief 
accessory. Strain relief clamps should not impart tension on 
wires between the clamp and contact. [Figure 9-162]

Sufficient wire length must be provided at connectors to 
ensure a proper drip loop and that there is no strain on 
termination after a complete replacement of the connector 
and its contacts.

Coaxial Cable
All wiring needs to be protected from damage. However, 
coaxial and triaxial cables are particularly vulnerable to 
certain types of damage. Personnel should exercise care while 
handling or working around coaxial. [Figure 9-163] Coaxial 

damage can occur when clamped too tightly, or when they are 
bent sharply (normally at or near connectors). Damage can 
also be incurred during unrelated maintenance actions around 
the coaxial cable. Coaxial cable can be severely damaged on 
the inside without any evidence of damage on the outside. 
Coaxial cables with solid center conductors should not be 
used. Stranded center coaxial cables can be used as a direct 
replacement for solid center coaxial. [Figure 9-164]
Coaxial cable precautions include:

• Never kink coaxial cable.

• Never drop anything on coaxial cable.

• Never step on coaxial cable.

• Never bend coaxial cable sharply.

• Never loop coaxial cable tighter than the allowable 
bend radius.

• Never pull on coaxial cable except in a straight line.

• Never use coaxial cable for a handle, lean on it, or 
hang things on it (or any other wire).

Wire Inspection
Aircraft service imposes severe environmental condition on 
electrical wire. To ensure satisfactory service, inspect wire 
annually for abrasions, defective insulation, condition of 
terminations, and potential corrosion. Grounding connections 
for power, distribution equipment, and electromagnetic 
shielding must be given particular attention to ensure that 
electrical bonding resistance has not been significantly 
increased by the loosening of connections or corrosion.

Electrical System Components
Switches
Switches are devices that open and close circuits. They 
consist of one or more pair of contacts. The current in the 
circuit flows when the contacts are closed. Switches with 

[그림 2-149] Backshells with strain relief
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다. 넣어진(potted) 커넥터 또는 주조된 후방 어댑

터(adapter)를 갖고 있는 커넥터는 정상적으로 분

리형변형방지장치부속품(separate strain relief 

accessory)을 사용하지 않는다. 변형방지장치클램

프(strain relief clamp)는 클램프와 컨택트 사이의 

전선에 장력을 주어서는 안 된다.

적당한 드립루프를 확보하기 위해 커넥터에 충분

한 전선길이가 필요하며 커넥터와 컨택트의 완전한 

교체 후에도 말단에 변형이 없어야 한다.

2.4.7.7 동축케이블(Coaxial Cable)

모든 배선은 손상으로부터 보호되어야 할 필요가 

있다. 그러나 동축케이블 또는 3축케이블(triaxial 

cable)은 어떤 형태의 손상에 특히 약점이 있다. 그

림 2-150과 같이, 작업자는 동축케이블을 취급하거

나 주위에서 작업하는 동안 주의해야 한다. 동축케

이블 손상은 너무 단단하게 고정되었을 때, 또는 대

개 커넥터나 또는 커넥터 근처에서 급격하게 구부

러졌을 때 발생할 수 있다. 손상은 또한 동축케이블 

주위에서 관련 없는 정비행위 도중에 발생할 수 있

다. 동축케이블은 외부에서 손상의 어떤 흔적 없이 

내부에 심각하게 손상될 수 있다. 단선축도체(solid 

center conductor)로 되어 있는 동축케이블은 사용

되지 않아야 한다. 그림 2-151과 같이, 표준축동축

케이블(standard center coaxial cable)은 단선축

동축케이블(solid center coaxial cable)에 대한 직

접적 대체물로 사용될 수 있다.

동축케이블 예방책은 다음을 포함한다.

① 동축케이블을 절대로 비틀지 않는다.

② 동축케이블에 물건을 떨어뜨리지 않아야 한다.

③ 동축케이블을 밟지 말아야 한다.

④ 동축케이블을 급격하게 구부리지 말아야 한다.

⑤ ��허용굴곡부반경(allowable bend radius)보

다 더 바짝 죈 동축케이블을 고리로 만들지 

않는다.

⑥ ��직선을 제외하고 동축케이블을 당기지 말아야 

한다.

⑦ ��손잡이를 위해 사용하거나, 동축케이블에 기대

는, 또는 동축케이블에 또는 어떤 다른 전선을 

걸지 말아야 한다.

2.4.8 전선 검사(Wire Inspection)

항공기는 전선에 좋지 않은 환경이다. 만족한 서

비스를 보장하기 위해 매년 마손, 절연 불량, 부식, 

말단의 상태에 대해 전선을 검사한다. 전원, 배전장

비, 전자기차폐를 위한 접지접속을 할 때에는 전기

결합저항이 접속의 헐거워짐 또는 부식으로 인해 크

게 증가하지 않았는지 확인하기 위해 특별한 주의를 

기울여야 한다.
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Figure 9-162. Backshells with strain relief.

Figure 9-163. Coaxial cables.

have inherent penalties and should be considered only where 
other means cannot be used. Unwired spare contacts should 
have a correctly sized plastic plug installed.

Drainage

Connectors must be installed in a manner that ensures 
moisture and fluids drain out of and not into the connector 
when unmated. Wiring must be routed so that moisture 
accumulated on the bundle drains away from connectors. 
When connectors must be mounted in a vertical position, 
as through a shelf or floor, the connectors must be potted or 
environmentally sealed. In this situation, it is better to have 
the receptacle faced downward so that it is less susceptible 
to collecting moisture when unmated.

Wire Support 

A rear accessory back shell must be used on connectors that 
are not enclosed. Connectors with very small size wiring, or 
subject to frequent maintenance activity, or located in high-
vibration areas must be provided with a strain-relief-type back 
shell. The wire bundle should be protected from mechanical 
damage with suitable cushion material where it is secured 
by the clamp. Connectors that are potted or have molded 
rear adapters do not normally use a separate strain relief 
accessory. Strain relief clamps should not impart tension on 
wires between the clamp and contact. [Figure 9-162]

Sufficient wire length must be provided at connectors to 
ensure a proper drip loop and that there is no strain on 
termination after a complete replacement of the connector 
and its contacts.

Coaxial Cable
All wiring needs to be protected from damage. However, 
coaxial and triaxial cables are particularly vulnerable to 
certain types of damage. Personnel should exercise care while 
handling or working around coaxial. [Figure 9-163] Coaxial 

damage can occur when clamped too tightly, or when they are 
bent sharply (normally at or near connectors). Damage can 
also be incurred during unrelated maintenance actions around 
the coaxial cable. Coaxial cable can be severely damaged on 
the inside without any evidence of damage on the outside. 
Coaxial cables with solid center conductors should not be 
used. Stranded center coaxial cables can be used as a direct 
replacement for solid center coaxial. [Figure 9-164]
Coaxial cable precautions include:

• Never kink coaxial cable.

• Never drop anything on coaxial cable.

• Never step on coaxial cable.

• Never bend coaxial cable sharply.

• Never loop coaxial cable tighter than the allowable 
bend radius.

• Never pull on coaxial cable except in a straight line.

• Never use coaxial cable for a handle, lean on it, or 
hang things on it (or any other wire).

Wire Inspection
Aircraft service imposes severe environmental condition on 
electrical wire. To ensure satisfactory service, inspect wire 
annually for abrasions, defective insulation, condition of 
terminations, and potential corrosion. Grounding connections 
for power, distribution equipment, and electromagnetic 
shielding must be given particular attention to ensure that 
electrical bonding resistance has not been significantly 
increased by the loosening of connections or corrosion.

Electrical System Components
Switches
Switches are devices that open and close circuits. They 
consist of one or more pair of contacts. The current in the 
circuit flows when the contacts are closed. Switches with 

[그림 2-150] Coaxial cables
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[그림 2-151] Coaxial cable connectors
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Plug Straight receptacle Flange mount receptacle

Plug Straight receptacle Flange mount receptacle

Plug Straight receptacle Flange mount receptacle

Plug Straight receptacle Flange mount receptacle

BNC series connectors

TNC series connectors

N series connectors

C series connectors

Figure 9-164. Coaxial cable connectors.

momentary contacts actuate the circuit temporarily, and they 
return to the normal position with an internal spring when 
the switch is released. Switches with continuous contacts 
remain in position when activated. Hazardous errors in 
switch operation can be avoided by logical and consistent 
installation. Two-position on/off switches should be mounted 

so that the on position is reached by an upward or forward 
movement of the toggle. When the switch controls movable 
aircraft elements, such as landing gear or flaps, the toggle 
should move in the same direction as the desired motion. 
Inadvertent operation of a switch can be prevented by 
mounting a suitable guard over the switch. [Figure 9-165]
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2.5 ��전기 계통 부품	  

(Electrical System Components)

2.5.1 스위치(Switches)

그림 2-152와 같이, 스위치는 회로를 개방하

고 접속하는 장치이다. 이들은 한 쌍 이상의 접촉

으로 이루어진다. 회로에서 전류는 접촉이 접속

되었을(closed) 때 흐른다. 순간접점(momentary 

contact)을 가지고 있는 스위치는 일시적으로 회로

를 발동시키고, 그리고 스위치가 놓아졌을 때 내부

의 스프링에 의해 정상위치(normal position)로 되

돌아간다. 연속접점(continuous contact)을 가지

고 있는 스위치는 작동될 때 그 위치에 남아있다. 스

위치 작동에서 위험스러운 실수는 논리적이고 일관

된 장착으로 피할 수 있다. 2단(two-position) On/

Off 스위치는 On Position이 토글(toggle)의 위쪽

방향으로 또는 앞쪽방향으로 움직이도록 설치되어

야 한다. 스위치가 착륙장치 또는 플랩과 같은, 가동

항공기부위를 제어할 때, 토글은 원하는 작동과 동

일한 방향으로 움직여야 한다. 스위치의 부주의한 

작동은 스위치 위에 적당한 가드(guard)를 설치하

여 방지할 수 있다.

특별하게 설계된 스위치는 스위치 오작동이 위험

할 수 있는 모든 회로에 사용되어야 한다. 이러한 스

위치는 견고한 구조를 가지며 연결된 부하전류를 끊

고, 형성하고, 운반하기에 충분한 접촉능력(contact 

capacity)을 갖는다. 걸쇠작용(snap action)의 설계

는 대개 이것에 의해서 접촉 전호를 최소로 하여 작

동하는 토글(toggle) 또는 플런저(plunger)의 속도

에 관계없이 접촉의 신속한 개방과 접속을 얻기 위

해 선택된다. 전통적인 항공기 스위치의 명의상의 

전류정격은 보통 스위치틀(switch housing)에 찍혀

있다. 이 정격은 접속된 접촉을 상대로 연속전류정

격(continuous current rating)을 나타낸다. 스위

치는 다음 유형의 회로에 대한 이들의 공칭 전류정

격에서 정격출력을 낮추어야 한다.

(1) 고난입회로(High Rush-in Circuit)

고난입회로는 연속전류보다 15배 더 큰 초기전

류(initial current)를 끌어당길 수 있는 백열등

(incandescent lamp)을 담고 있다. 접촉 태우기

(burning) 또는 용접(welding)은 스위치가 접속될 

때 일어나게 된다.
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Figure 9-165. Switch guard.

 Nominal system
voltage (DC)  Type of load  Derating factor

28V

28V

28V

28V

12V

12V

12V

12V

8

4

2

3

5

2

1

2

 Lamp

Inductive

Resistive

Motor

Lamp

Inductive

Resistive

Motor

Figure 9-166. Derating table for switches.

A specifically designed switch should be used in all circuits 
where a switch malfunction would be hazardous. Such 
switches are of rugged construction and have sufficient 
contact capacity to break, make, and carry continuously 
the connected load current. Snap action design is generally 
preferred to obtain rapid opening and closing of contacts 
regardless of the speed of the operating toggle or plunger, 
thereby minimizing contact arcing. The nominal current 
rating of the conventional aircraft switch is usually stamped 
on the switch housing. This rating represents the continuous 
current rating with the contacts closed. Switches should be 
derated from their nominal current rating for the following 
types of circuits:

1. High rush-in circuits—contain incandescent lamps 
that can draw an initial current 15 times greater than 
the continuous current. Contact burning or welding 
may occur when the switch is closed.

2. Inductive circuits—magnetic energy stored in solenoid 
coils or relays is released and appears as an arc when 
the control switch is opened.

3. Motors—DC motors draw several times their rated 
current during starting, and magnetic energy stored 
in their armature and field coils is released when the 
control switch is opened.

Figure 9-166 is used for selecting the proper nominal switch 
rating when the continuous load current is known. This 
selection is essentially a derating to obtain reasonable switch 
efficiency and service life. 

Type of Switches
Single-pole single-throw (SPST)—opens and closes a single 
circuit. Pole indicates the number of separate circuits that can 
be activated, and throw indicates the number of current paths. 
 
Double-pole single-throw (DPST)—turn two circuits on and 
off with one lever. 
 
Single-pole double-throw (SPDT)—route circuit current to 
either of two paths. The switch is ON in both positions. For 
example, switch turns on red lamp in one position and turns 
on green lamp in the other position. 

Double-pole double-throw (DPDT)—activates two separate 
circuits at the same time. 

Double-throw switches—have either two or three positions.

Two position switch—pole always connected to one of the 
two throws. Three-position switches have a center OFF 
position that disconnects the pole from both throws.

Spring loaded switches—available in two types: 1) normally 
open (NO) and 2) normally closed (NC). The contacts of 
the NO switch are disconnected in the normal position and 
become closed when the switch is activated. The switch 
returns to the normal position when the applied force to 
the switch is released. The contacts of the NC switch are 
connected in the normal position and become open when the 
switch is activated. The switch returns to the normal position 
when the applied force to the switch is released.

Toggle and Rocker Switches
Toggle and rocker switches control most of aircraft’s 
electrical components. [Figure 9-167] Aircraft that are 

[그림 2-152] Switch guard
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(2) 유도성회로(Inductive Circuit)

제어스위치(control switch)가 개방될 때 솔레노

이드코일 또는 릴레이에 축적된 자기에너지가 방출

되며 전호로 나타낸다.

(3) 전동기(Motors)

직류전동기(DC motor)는 시동 시 정격전류의 몇 

배를 끌어들이고, 전기자와 계자코일에 축적된 자기

에너지는 제어스위치가 개방될 때 방출된다.

표 2-14에서는 연속부하전류(continuous load 

current)가 알려진 경우에 공칭 스위치정격(switch 

rating)을 선택하기 위해 사용된다. 이 선택은 본질

적으로 정격출력을 낮추어 스위치의 효율과 수명을 

늘리기 위한 것이다.

2.5.1.1 스위치의 종류(Type of Switches)

��(1) 단극단투(Single-pole Single-throw(SPST))

��단일회로(single circuit)를 개방하고 접속시킨

다. 극(pole)은 활동될 수 있는 단독회로(separate 

circuit)의 수를 나타내고, 그리고 스로(throw)는 

전류경로(current path)의 수를 나타낸다.

(2) ��쌍극단투	  

(Double-pole Single-throw(DPST))

��하나의 Lever로서 2개의 회로를 On과 Off로 전환

한다.

(3) ��단극쌍투	  

(Single-pole Double-throw(SPDT))

��2개의 경로 중 어느 쪽으로 회로전류를 보낸다. 스

위치는 양쪽 위치에서 ON이다. 예를 들어, 스위치

는 한쪽 위치에 있는 적색등(red lamp)을 켜고 다

른 쪽 위치에서는 녹색등(green lamp)을 켠다.

(4) ��쌍극쌍투	  

(Double-pole Double-throw(DPDT))

동시에 2개의 단독회로를 발동시킨다.

(5) 쌍투스위치(Double-throw Switch)

2개 또는 3개의 위치를 갖고 있다.

(6) 이위스위치(Two Position Switch)

��극(pole)은 항상 2개의 스로(throw) 중 한 곳에 연

결된다. 삼위스위치(three-position switch)는 

양쪽 스로(throw)로부터 극(pole)의 접속을 끊는 

중앙 OFF Position을 갖고 있다.

(7) 스프링작동식 스위치(Spring-loaded Switch)

��두 가지 유형으로 이용할 수 있는데, 1) 정상열

림(NO, normally open)과 2) 정상닫힘(NC, 

normally closed)이다. 정상열림(NO) 스위치의 

접촉은 정상위치에서 접속이 끊어지고 스위치가 

작동되었을 때 접속된다. 스위치는 스위치에 가해

진 힘이 해제되었을 때 정상위치로 되돌아온다. 

정상닫힘(NC) 스위치의 접촉은 정상위치에서 접

속되고 스위치가 작동되었을 때 개방된다. 스위치

는 스위치에 가해진 힘이 해제되었을 때 정상위치

로 되돌아온다.
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Figure 9-165. Switch guard.
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Figure 9-166. Derating table for switches.

A specifically designed switch should be used in all circuits 
where a switch malfunction would be hazardous. Such 
switches are of rugged construction and have sufficient 
contact capacity to break, make, and carry continuously 
the connected load current. Snap action design is generally 
preferred to obtain rapid opening and closing of contacts 
regardless of the speed of the operating toggle or plunger, 
thereby minimizing contact arcing. The nominal current 
rating of the conventional aircraft switch is usually stamped 
on the switch housing. This rating represents the continuous 
current rating with the contacts closed. Switches should be 
derated from their nominal current rating for the following 
types of circuits:

1. High rush-in circuits—contain incandescent lamps 
that can draw an initial current 15 times greater than 
the continuous current. Contact burning or welding 
may occur when the switch is closed.

2. Inductive circuits—magnetic energy stored in solenoid 
coils or relays is released and appears as an arc when 
the control switch is opened.

3. Motors—DC motors draw several times their rated 
current during starting, and magnetic energy stored 
in their armature and field coils is released when the 
control switch is opened.

Figure 9-166 is used for selecting the proper nominal switch 
rating when the continuous load current is known. This 
selection is essentially a derating to obtain reasonable switch 
efficiency and service life. 

Type of Switches
Single-pole single-throw (SPST)—opens and closes a single 
circuit. Pole indicates the number of separate circuits that can 
be activated, and throw indicates the number of current paths. 
 
Double-pole single-throw (DPST)—turn two circuits on and 
off with one lever. 
 
Single-pole double-throw (SPDT)—route circuit current to 
either of two paths. The switch is ON in both positions. For 
example, switch turns on red lamp in one position and turns 
on green lamp in the other position. 

Double-pole double-throw (DPDT)—activates two separate 
circuits at the same time. 

Double-throw switches—have either two or three positions.

Two position switch—pole always connected to one of the 
two throws. Three-position switches have a center OFF 
position that disconnects the pole from both throws.

Spring loaded switches—available in two types: 1) normally 
open (NO) and 2) normally closed (NC). The contacts of 
the NO switch are disconnected in the normal position and 
become closed when the switch is activated. The switch 
returns to the normal position when the applied force to 
the switch is released. The contacts of the NC switch are 
connected in the normal position and become open when the 
switch is activated. The switch returns to the normal position 
when the applied force to the switch is released.

Toggle and Rocker Switches
Toggle and rocker switches control most of aircraft’s 
electrical components. [Figure 9-167] Aircraft that are 

 [표 2-14] Derating table for switches
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2.5.1.2 ��토글스위치와 로커스위치	  

(Toggle and Rocker Switches)

그림 2-153과 같이, 토글스위치(toggle switch)

와 로커스위치(rocker switch)는 대부분 항공기의 

전기부품을 제어한다. 자동화된 조종석으로 갖춰져 

있는 항공기는 종종 전기부품을 제어하기 위해 푸쉬

버튼(push button)을 사용한다.

2.5.1.3 회전스위치(Rotary Switches)

회전스위치(rotary switch)는 노브(knob) 또는 

샤프트(shaft)를 회전시켜 작동되고 보통 무선제어

판(radio control panel)에서 확인할 수 있다. 회

전스위치는 2개의 이상의 회로를 제어하는 데 활용

된다.

2.5.1.4 ��정밀(마이크로)스위치	  

(Precision(Micro) Switches)

마이크로스위치(micro switch)는 아주 적은 압력

으로도 작동한다. 이러한 유형의 스위치는 스프링 

작동식(spring-loaded) 이며, 압력이 제거되면, 

접촉은 정상위치로 되돌아간다. 이 유형의 스위치

는 전형적으로 단극쌍투(Single-pole Double-

throw(SPDT)) 또는 쌍극쌍투(Double-pole 

Double-throw(DPDT))이고, 세 가지의 접촉을 가

지고 있는데, 정상열림(NO), 정상닫힘(NC), 그리

고 공통이다. 마이크로스위치는 착륙장치, 플랩, 

스포일러 등과 같이 위치를 탐지하거나 또는 가동

부(moving part)의 왕복운동을 제한하기 위해 사

용된다.

2.5.2 ��릴레이와 솔레노이드(전자석스위치)	 

(Relays and Solenoid(Electromagnetic 

Switches))

릴레이는 적은 전류를 이용하여 큰 전류의 흐름

을 제어하기 위해 사용된다. 저전력직류회로(low-
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Figure 9-167. Toggle and rocker switches.

Figure 9-168. A micro switch.

Figure 9-169. Solenoid.

outfitted with a glass cockpit often use push buttons to control 
electrical components.

Rotary Switches
Rotary switches are activated by twisting a knob or shaft and 
are commonly found on radio control panels. Rotary switches 
are utilized for controlling more than two circuits. 

Precision (Micro) Switches
Micro switches require very little pressure to activate. These 
types of switches are spring loaded, once the pressure is 
removed, the contacts return to the normal position. These 
types of switches are typically single pole double throw 
(SPDT) or double pole double throw (DPDT) and have three 
contacts: normally open, normally closed, and common. 
Micro switches are used to detect position or to limit travel 
of moving parts, such as landing gear, flaps, spoilers, etc. 
[Figure 9-168]

Relays and Solenoids (Electromagnetic Switches)
Relays are used to control the flow of large currents using a 
small current. A low-power DC circuit is used to activate the 
relay and control the flow of large AC currents. They are used 

to switch motors and other electrical equipment on and off 
and to protect them from overheating. A solenoid is a special 
type of relay that has a moving core. The electromagnet core 
in a relay is fixed. Solenoids are mostly used as mechanical 
actuators but can also be used for switching large currents. 
Relays are only used to switch currents. 

Solenoids
Solenoids are used as switching devices where a weight 
reduction can be achieved or electrical controls can be 
simplified. The foregoing discussion of switch ratings is 
generally applicable to solenoid contact ratings. Solenoids 
have a movable core/armature that is usually made of steel 
or iron, and the coil is wrapped around the armature. The 
solenoid has an electromagnetic tube and the armature moves 
in and out of the tube. [Figure 9-169]

Relays
The two main types of relays are electromechanical and 
solid state. Electromechanical relays have a fixed core and 
a moving plate with contacts on it, while solid-state relays 
work similar to transistors and have no moving parts. Current 
flowing through the coil of an electromechanical relay creates 
a magnetic field that attracts a lever and changes the switch 
contacts. The coil current can be on or off so relays have 
two switch positions, and they are double throw switches. 

[그림 2-153] Toggle and rocker switches
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Figure 9-167. Toggle and rocker switches.

Figure 9-168. A micro switch.

Figure 9-169. Solenoid.

outfitted with a glass cockpit often use push buttons to control 
electrical components.

Rotary Switches
Rotary switches are activated by twisting a knob or shaft and 
are commonly found on radio control panels. Rotary switches 
are utilized for controlling more than two circuits. 

Precision (Micro) Switches
Micro switches require very little pressure to activate. These 
types of switches are spring loaded, once the pressure is 
removed, the contacts return to the normal position. These 
types of switches are typically single pole double throw 
(SPDT) or double pole double throw (DPDT) and have three 
contacts: normally open, normally closed, and common. 
Micro switches are used to detect position or to limit travel 
of moving parts, such as landing gear, flaps, spoilers, etc. 
[Figure 9-168]

Relays and Solenoids (Electromagnetic Switches)
Relays are used to control the flow of large currents using a 
small current. A low-power DC circuit is used to activate the 
relay and control the flow of large AC currents. They are used 

to switch motors and other electrical equipment on and off 
and to protect them from overheating. A solenoid is a special 
type of relay that has a moving core. The electromagnet core 
in a relay is fixed. Solenoids are mostly used as mechanical 
actuators but can also be used for switching large currents. 
Relays are only used to switch currents. 

Solenoids
Solenoids are used as switching devices where a weight 
reduction can be achieved or electrical controls can be 
simplified. The foregoing discussion of switch ratings is 
generally applicable to solenoid contact ratings. Solenoids 
have a movable core/armature that is usually made of steel 
or iron, and the coil is wrapped around the armature. The 
solenoid has an electromagnetic tube and the armature moves 
in and out of the tube. [Figure 9-169]

Relays
The two main types of relays are electromechanical and 
solid state. Electromechanical relays have a fixed core and 
a moving plate with contacts on it, while solid-state relays 
work similar to transistors and have no moving parts. Current 
flowing through the coil of an electromechanical relay creates 
a magnetic field that attracts a lever and changes the switch 
contacts. The coil current can be on or off so relays have 
two switch positions, and they are double throw switches. 

[그림 2-154] A micro switch
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power DC circuit)는 릴레이를 작동시키기 위해 사

용되고 큰 교류전류의 흐름을 제어한다. 이들은 전

동기와 다른 전기장치의 On과 Off를 전환하기 위

해, 그리고 과열로부터 릴레이를 보호하기 위해 사

용된다. 솔레노이드는 가동철편(moving core)을 갖

고 있는 릴레이의 특별한 형태이다. 릴레이에 있는 

전자석철편(electromagnet core)은 고정되어 있다. 

솔레노이드는 거의 기계식 액추에이터(mechanical 

actuator)처럼 사용되지만, 대용량(large current)

을 전환하기 위해서도 사용된다. 릴레이는 오직 전

류를 전환하기 위해 사용된다.

2.5.2.1 솔레노이드(Solenoids)

그림 2-155와 같이, 솔레노이드는 무게경감

을 이룰 수 있는 곳 또는 전기제어(electrical 

control)가 단순화될 수 있는 곳에 개폐장치

(switching device)로 사용된다. 앞서 논의한 스

위치정격은 대개 솔레노이드접촉정격(solenoid 

contact rating)에 적용할 수 있다. 솔레노이드

는 보통 강 또는 철로 만들어진 가동철심(movable 

core)/전기자를 갖고 있으며, 코일은 전기자 주위

에 감겨져 있다. 전자기관(electromagnetic tube)

과 전기자를 갖고 있는 솔레노이드는 관의 안쪽과 

바깥쪽으로 움직인다.

2.5.2.2 릴레이(Relays)

그림 2-156과 같이, 릴레이의 두 가지 주요 유

형은 전기·기계형(electro-mechanical type)과 

고체형(solid-state type)이다. 전기·기계릴레이

(electro-mechanical relay)는 접촉이 있는 고정

철심(fixed core)과 가동판(moving plate)을 갖고 

있고, 반면에 고체릴레이(solid-state relay)는 트

랜지스터와 유사하게 작동하며 가동판을 갖고 있지 

않다. 전기·기계릴레이의 코일을 통해 흐르는 전

류는 레버(lever)를 끌어당겨 스위치접촉(switch 

contact)을 바꾸어주는 자기장을 만들어낸다. 코일

전류(coil current)는 릴레이가 2개의 스위치위치

(switch position)를 갖고 있기 때문에 연결하거나 

또는 차단할 수 있고, 그래서 이들은 쌍투스위치

(double-throw switch)이다. 잔류자기(residual 

magnetism)는 평범한 문제이며 접촉은 잔류자

기의 작은 양에 의해 접속(closed) 또는 개방 상

9-99

Figure 9-167. Toggle and rocker switches.

Figure 9-168. A micro switch.

Figure 9-169. Solenoid.

outfitted with a glass cockpit often use push buttons to control 
electrical components.

Rotary Switches
Rotary switches are activated by twisting a knob or shaft and 
are commonly found on radio control panels. Rotary switches 
are utilized for controlling more than two circuits. 

Precision (Micro) Switches
Micro switches require very little pressure to activate. These 
types of switches are spring loaded, once the pressure is 
removed, the contacts return to the normal position. These 
types of switches are typically single pole double throw 
(SPDT) or double pole double throw (DPDT) and have three 
contacts: normally open, normally closed, and common. 
Micro switches are used to detect position or to limit travel 
of moving parts, such as landing gear, flaps, spoilers, etc. 
[Figure 9-168]

Relays and Solenoids (Electromagnetic Switches)
Relays are used to control the flow of large currents using a 
small current. A low-power DC circuit is used to activate the 
relay and control the flow of large AC currents. They are used 

to switch motors and other electrical equipment on and off 
and to protect them from overheating. A solenoid is a special 
type of relay that has a moving core. The electromagnet core 
in a relay is fixed. Solenoids are mostly used as mechanical 
actuators but can also be used for switching large currents. 
Relays are only used to switch currents. 

Solenoids
Solenoids are used as switching devices where a weight 
reduction can be achieved or electrical controls can be 
simplified. The foregoing discussion of switch ratings is 
generally applicable to solenoid contact ratings. Solenoids 
have a movable core/armature that is usually made of steel 
or iron, and the coil is wrapped around the armature. The 
solenoid has an electromagnetic tube and the armature moves 
in and out of the tube. [Figure 9-169]

Relays
The two main types of relays are electromechanical and 
solid state. Electromechanical relays have a fixed core and 
a moving plate with contacts on it, while solid-state relays 
work similar to transistors and have no moving parts. Current 
flowing through the coil of an electromechanical relay creates 
a magnetic field that attracts a lever and changes the switch 
contacts. The coil current can be on or off so relays have 
two switch positions, and they are double throw switches. 

[그림 2-155] Solenoid
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Figure 9-172. A fuse.

Figure 9-170. Relay.

 Wire AN
gauge copper

 Circuit breaker
amperage  Fuse amperage

22

20

18

16

14

12

10

8

6

4

2

1

0

5

5

10

10

15

20

30

50

70

70

100

150

150

 5

 7.5

 10

 15

 20

 30

 40

 50

 80

 100

 125

Figure 9-171. Wired and circuit protection chart.

Residual magnetism is a common problem and the contacts 
may stay closed or are opened by a slight amount of residual 
magnetism. A relay is an electrically operated switch and 
is therefore subject to dropout under low system voltage 
conditions. Relays allow one circuit to switch a second circuit 
that can be completely separate from the first. For example, 
a low voltage DC battery circuit can use a relay to switch 
a 110-volt three-phase AC circuit. There is no electrical 
connection inside the relay between the two circuits; the link 
is magnetic and mechanical. [Figure 9-170]

Current Limiting Devices
Conductors should be protected with circuit breakers or fuses 
located as close as possible to the electrical power source 
bus. Normally, the manufacturer of the electrical equipment 
specifies the fuse or circuit breaker to be used when installing 
equipment. The circuit breaker or fuse should open the circuit 
before the conductor emits smoke. To accomplish this, the 
time current characteristic of the protection device must fall 
below that of the associated conductor. Circuit protector 
characteristics should be matched to obtain the maximum 
utilization of the connected equipment. Figure 9-171 shows a 
chart used in selecting the circuit breaker and fuse protection 
for copper conductors. This limited chart is applicable to a 
specific set of ambient temperatures and wire bundle sizes 
and is presented as typical only. It is important to consult such 
guides before selecting a conductor for a specific purpose. 
For example, a wire run individually in the open air may be 
protected by the circuit breaker of the next higher rating to 
that shown on the chart.

Fuses
A fuse is placed in series with the voltage source and all 
current must flow through it. [Figure 9-172] The fuse consists 
of a strip of metal that is enclosed in a glass or plastic housing. 
The metal strip has a low melting point and is usually made 
of lead, tin, or copper. When the current exceeds the capacity 

of the fuse the metal strip heats up and breaks. As a result of 
this, the flow of current in the circuit stops.

There are two basic types of fuses: fast acting and slow 
blow. The fast-acting type opens very quickly when their 
particular current rating is exceeded. This is important for 
electric devices that can quickly be destroyed when too much 
current flows through them for even a very small amount 
of time. Slow blow fuses have a coiled construction inside. 
They are designed to open only on a continued overload, 
such as a short circuit.

Circuit Breakers
A circuit breaker is an automatically operated electrical 
switch designed to protect an electrical circuit from damage 
caused by an overload or short circuit. Its basic function 
is to detect a fault condition and immediately discontinue 
electrical flow. Unlike a fuse that operates once and then has 
to be replaced, a circuit breaker can be reset to resume normal 
operation. All resettable circuit breakers should open the 
circuit in which they are installed regardless of the position of 
the operating control when an overload or circuit fault exists. 
Such circuit breakers are referred to as trip-free. Automatic 
reset circuit breakers automatically reset themselves. They 

[그림 2-156] Relay
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태에 머무르게 한다. 릴레이는 전기작동식스위치

(electrically operated switch) 이고 이런 이유로 

저계통전압조건(low system voltage condition) 

하에서 Dropout(자성체의 결함 등으로 결락되는 

일)이 될 수 있다. 릴레이는 하나의 회로가 첫 번

째 회로로부터 완벽하게 격리되어 두 번째 회로

에 전환될 수 있다. 예를 들어, 저전압 직류배터리

회로(DC battery circuit)는 110[V] 3상교류회로

(three-phase AC circuit)로 전환하기 위해 릴레

이를 사용할 수 있다. 2개의 회로 사이에 릴레이의 

안쪽에 전기접점은 없는데, 연결부는 자석과 기계

적인 구조이다.

2.5.3 전류제한장치(Current Limiting Devices)

도체는 전원버스(electrical power source bus)

에 가깝게 위치된 회로차단기 또는 퓨즈로 보호되어

야 한다. 일반적으로, 전기장치의 제조사는 장비를 

장착할 때 사용되어야 하는 퓨즈 또는 회로차단기를 

명시한다. 회로차단기나 퓨즈는 도체가 연기를 발생

하기 전에 회로를 개방해야 한다. 이를 위해 보호장

치의 시간-전류특성(time current characteristic)

은 관련된 도체보다 아래에 위치해야 한다. 회로보

호기특성(circuit protector characteristic)은 연결

된 장비를 최대한 활용하기 위함이다. 표 2-15는 구

리도체의 퓨즈를 보호하는 회로차단기를 선정하는 

데 사용된 도표이다. 이 도표는 외기온도와 전선다

발 크기가 명시된 특정한 설정에서 적용할 수 있고 

통상적으로만 제시된다. 특정 목적을 위한 도체의 

선정하기 이전에 이런 지침을 참고하는 것은 중요한 

것이다. 예를 들어, 외기에서 하나의 전선흐름은 도

표에서 보여준 것보다 그다음 더 높은 정격의 회로

차단기에 의해 보호된다.

2.5.3.1 퓨즈(Fuses)

그림 2-157과 같이, 퓨즈는 전압원에 직렬로 놓이

고 모든 전류는 퓨즈를 통해 흘러야 한다. 퓨즈는 유

리외피 또는 플라스틱외피에 봉해 넣어진 금속의 스

트립(strip)로 이루어진다. 금속 스트립은 저용해점

(low melting point)을 갖고 있고 보통 납, 주석, 또

는 구리로 만들어진다. 전류가 퓨즈의 용량을 초과

할 때, 금속 스트립은 뜨거워지고 끊어진다. 이 결과

로, 회로에서 전류의 흐름은 정지한다.
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Figure 9-172. A fuse.

Figure 9-170. Relay.

 Wire AN
gauge copper

 Circuit breaker
amperage  Fuse amperage

22

20

18

16

14

12

10

8

6

4

2

1

0

5

5

10

10

15

20

30

50

70

70

100

150

150

 5

 7.5

 10

 15

 20

 30

 40

 50

 80

 100

 125

Figure 9-171. Wired and circuit protection chart.

Residual magnetism is a common problem and the contacts 
may stay closed or are opened by a slight amount of residual 
magnetism. A relay is an electrically operated switch and 
is therefore subject to dropout under low system voltage 
conditions. Relays allow one circuit to switch a second circuit 
that can be completely separate from the first. For example, 
a low voltage DC battery circuit can use a relay to switch 
a 110-volt three-phase AC circuit. There is no electrical 
connection inside the relay between the two circuits; the link 
is magnetic and mechanical. [Figure 9-170]

Current Limiting Devices
Conductors should be protected with circuit breakers or fuses 
located as close as possible to the electrical power source 
bus. Normally, the manufacturer of the electrical equipment 
specifies the fuse or circuit breaker to be used when installing 
equipment. The circuit breaker or fuse should open the circuit 
before the conductor emits smoke. To accomplish this, the 
time current characteristic of the protection device must fall 
below that of the associated conductor. Circuit protector 
characteristics should be matched to obtain the maximum 
utilization of the connected equipment. Figure 9-171 shows a 
chart used in selecting the circuit breaker and fuse protection 
for copper conductors. This limited chart is applicable to a 
specific set of ambient temperatures and wire bundle sizes 
and is presented as typical only. It is important to consult such 
guides before selecting a conductor for a specific purpose. 
For example, a wire run individually in the open air may be 
protected by the circuit breaker of the next higher rating to 
that shown on the chart.

Fuses
A fuse is placed in series with the voltage source and all 
current must flow through it. [Figure 9-172] The fuse consists 
of a strip of metal that is enclosed in a glass or plastic housing. 
The metal strip has a low melting point and is usually made 
of lead, tin, or copper. When the current exceeds the capacity 

of the fuse the metal strip heats up and breaks. As a result of 
this, the flow of current in the circuit stops.

There are two basic types of fuses: fast acting and slow 
blow. The fast-acting type opens very quickly when their 
particular current rating is exceeded. This is important for 
electric devices that can quickly be destroyed when too much 
current flows through them for even a very small amount 
of time. Slow blow fuses have a coiled construction inside. 
They are designed to open only on a continued overload, 
such as a short circuit.

Circuit Breakers
A circuit breaker is an automatically operated electrical 
switch designed to protect an electrical circuit from damage 
caused by an overload or short circuit. Its basic function 
is to detect a fault condition and immediately discontinue 
electrical flow. Unlike a fuse that operates once and then has 
to be replaced, a circuit breaker can be reset to resume normal 
operation. All resettable circuit breakers should open the 
circuit in which they are installed regardless of the position of 
the operating control when an overload or circuit fault exists. 
Such circuit breakers are referred to as trip-free. Automatic 
reset circuit breakers automatically reset themselves. They 

[그림 2-157] 퓨즈
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Figure 9-172. A fuse.

Figure 9-170. Relay.

 Wire AN
gauge copper

 Circuit breaker
amperage  Fuse amperage

22

20

18

16
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12
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8

6

4
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1
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Figure 9-171. Wired and circuit protection chart.

Residual magnetism is a common problem and the contacts 
may stay closed or are opened by a slight amount of residual 
magnetism. A relay is an electrically operated switch and 
is therefore subject to dropout under low system voltage 
conditions. Relays allow one circuit to switch a second circuit 
that can be completely separate from the first. For example, 
a low voltage DC battery circuit can use a relay to switch 
a 110-volt three-phase AC circuit. There is no electrical 
connection inside the relay between the two circuits; the link 
is magnetic and mechanical. [Figure 9-170]

Current Limiting Devices
Conductors should be protected with circuit breakers or fuses 
located as close as possible to the electrical power source 
bus. Normally, the manufacturer of the electrical equipment 
specifies the fuse or circuit breaker to be used when installing 
equipment. The circuit breaker or fuse should open the circuit 
before the conductor emits smoke. To accomplish this, the 
time current characteristic of the protection device must fall 
below that of the associated conductor. Circuit protector 
characteristics should be matched to obtain the maximum 
utilization of the connected equipment. Figure 9-171 shows a 
chart used in selecting the circuit breaker and fuse protection 
for copper conductors. This limited chart is applicable to a 
specific set of ambient temperatures and wire bundle sizes 
and is presented as typical only. It is important to consult such 
guides before selecting a conductor for a specific purpose. 
For example, a wire run individually in the open air may be 
protected by the circuit breaker of the next higher rating to 
that shown on the chart.

Fuses
A fuse is placed in series with the voltage source and all 
current must flow through it. [Figure 9-172] The fuse consists 
of a strip of metal that is enclosed in a glass or plastic housing. 
The metal strip has a low melting point and is usually made 
of lead, tin, or copper. When the current exceeds the capacity 

of the fuse the metal strip heats up and breaks. As a result of 
this, the flow of current in the circuit stops.

There are two basic types of fuses: fast acting and slow 
blow. The fast-acting type opens very quickly when their 
particular current rating is exceeded. This is important for 
electric devices that can quickly be destroyed when too much 
current flows through them for even a very small amount 
of time. Slow blow fuses have a coiled construction inside. 
They are designed to open only on a continued overload, 
such as a short circuit.

Circuit Breakers
A circuit breaker is an automatically operated electrical 
switch designed to protect an electrical circuit from damage 
caused by an overload or short circuit. Its basic function 
is to detect a fault condition and immediately discontinue 
electrical flow. Unlike a fuse that operates once and then has 
to be replaced, a circuit breaker can be reset to resume normal 
operation. All resettable circuit breakers should open the 
circuit in which they are installed regardless of the position of 
the operating control when an overload or circuit fault exists. 
Such circuit breakers are referred to as trip-free. Automatic 
reset circuit breakers automatically reset themselves. They 

[표 2-15] Derating table for switches
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퓨즈에는 두 가지 기본 유형이 있는데, 신속형

(fast acting)과 지연형(slow blow)이다. 신속형은 

특정한 전류정격이 초과되었을 때 매우 빠르게 개방

된다. 이것은 아주 많은 전류가 매우 짧은 시간에 퓨

즈를 통해 흐를 때 빠르게 망가질 수 있는 전기장치

에 중요하다. 지연형 퓨즈(slow blow fuse)는 내부

에 코일이 감긴 구조이다. 이들은 오직 단락회로와 

같은 연속과부하(continued overload)에서만 개방

되도록 설계되어 있다.

2.5.3.2 회로차단기(Circuit Breakers)

그림 2-158과 같이, 회로차단기는 과부하 또는 

단락회로로 인한 손상으로부터 전기회로를 보호하

기 위해 설계되었으며 자동적으로 작동되는 전기스

위치이다. 이것의 기본적인 기능은 고장상황을 탐

지하였을 경우 즉시 전기흐름을 중단하는 것이다. 

퓨즈는 한 차례 작동하고 교체해야 하지만, 회로차

단기는 정상작동을 회복하도록 재기동(reset)을 할 

수 있다. 모든 재기동할 수 있는 회로차단기는 과부

하 또는 회로고장이 존재할 때 운영제어(operating 

control)의 위치에 관계없이 장착된 곳에서 회로

를 개방시켜야 한다. 이러한 회로차단기는 “트립프

리(Trip Free)”라고도 한다. 자동복귀회로차단기

(automatic reset circuit breaker)는 스스로 자동

적으로 재기동한다. 이들은 항공기에서 회로보호

장치로 사용되어서는 안 된다. 회로차단기가 트립

(trip)되었을 때, 전기회로는 점검되어야 하고 결함

은 회로차단기가 재기동하기 전에 제거되어야 한다. 

때때로 회로차단기가 명백한 이유 없이 트립되면, 

회로차단기는 한 번 재기동할 수 있다. 만약 회로차

단기가 다시 트립되면, 회로고장이 존재하는 것이고 

작업자는 회로차단기를 재기동하기 전에 회로 문제

를 해결해야 한다.

일부 신형 항공기 설계는 디지털회로보호설계

(digital circuit protection architecture)를 사용한

다. 이 시스템은 특정회로를 통해 감시한다. 이 회로

가 최대전류량(maximum amperage)에 도달되었

을 때 전원이 회로에서 떨어져 다시 배선된다. 이 시

스템은 기계적회로차단기의 사용을 줄인다. 이점은 

기계부품의 무게경감과 절감이다.

2.6 ��항공기 조명 계통	 

(Aircraft Lighting System)

항공기 조명계통은 실내용도와 실외용도 모두를 

위해 조명이 제공된다. 외부에 등은 야간에 착륙, 결

빙상황(icing condition)의 검사, 그리고 공중충돌

로부터 안전을 위한 운항을 위해 조명을 장치한다. 

내부등(interior light)은 계기, 조종석, 객실, 그리

고 승무원과 승객에 의해 점유된 다른 구획을 위해 9-101

Figure 9-173. Circuit breaker panel.

Figure 9-174. A left wing tip position light (red) and a white strobe 
light.

Figure 9-175. A right wing tip position light, also known as a 
navigation light.

should not be used as circuit protection devices in aircraft. 
When a circuit breaker trips, the electrical circuit should be 
checked and the fault removed before the circuit breaker 
is reset. Sometimes circuit breakers trip for no apparent 
reason, and the circuit breaker can be reset one time. If the 
circuit breaker trips again, there exists a circuit fault and the 
technician must troubleshoot the circuit before resetting the 
circuit breaker. [Figure 9-173]

Some new aircraft designs use a digital circuit protection 
architecture. This system monitors the amperage through 
a particular circuit. When the maximum amperage for that 
circuit is reached, the power is rerouted away from the circuit. 
This system reduces the use of mechanical circuit breakers. 
The advantages are weight savings and the reduction of 
mechanical parts.

Aircraft Lighting Systems
Aircraft lighting systems provide illumination for both exterior 
and interior use. Lights on the exterior provide illumination 
for such operations as landing at night, inspection of icing 
conditions, and safety from midair collision. Interior lighting 
provides illumination for instruments, cockpits, cabins, and 
other sections occupied by crewmembers and passengers. 
Certain special lights, such as indicator and warning lights, 
indicate the operation status of equipment.

Exterior Lights
Position, anticollision, landing, and taxi lights are common 
examples of aircraft exterior lights. Some lights are required 
for night operations. Other types of exterior lights, such as 
wing inspection lights, are of great benefit for specialized 
flying operations.

Position Lights
Aircraft operating at night must be equipped with position 
lights that meet the minimum requirements specified by Title 
14 of the Code of Federal Regulations. A set of position 
lights consist of one red, one green, and one white light. 
[Figures 9-174 and 9-175]

On some types of installations, a switch in the cockpit 
provides for steady or flashing operation of the position 
lights. On many aircraft, each light unit contains a single lamp 
mounted on the surface of the aircraft. Other types of position 
light units contain two lamps and are often streamlined into 
the surface of the aircraft structure. The green light unit is 
always mounted at the extreme tip of the right wing. The red 
unit is mounted in a similar position on the left wing. The 

[그림 2-158] Circuit breaker panel
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조명을 장치한다. 표시기와 경고등과 같이, 특별한 

등은 장비의 작동상태를 지시한다.

2.6.1 외부등(Exterior Lights)

위치등(position light), 충돌방지등(anti-

collision light), 착륙등(landing light), 그리고 유

도등(taxi light)은 항공기 외부등(exterior light)

의 일반적인 예이다. 일부 조명은 야간운용을 위

해 요구된다. 날개검사등(wing inspection light)

과 같은 외부등은 전문비행운용(specialized flight 

operation)에 큰 이점이 된다.

2.6.1.1 위치등(Position Lights)

그림 2-159와 그림 2-160과 같이, 야간에 항

공기 운영은 미연방규정집(CFR, code of federal 

regulations)의 Title 14에 명기된 최소한의 요구사

항에 합당하는 위치등(position light)을 갖추고 있

어야 한다. 위치등의 한 조는 1개의 적색, 1개의 녹

색, 그리고 1개의 흰색등으로 이루어진다.

일부 유형의 설비에서, 조종석에 있는 스위

치는 위치등의 정상운전과 섬광운전(flashing 

operation)을 위해 장치한다. 수많은 항공기에서, 

단일등(single lamp)을 포함하고 있는 각각의 장치

는 항공기의 표면에 설치되었다. 다른 유형의 위치

등장치(position light unit)는 2개의 램프를 포함

하고 있으며 가끔 항공기 구조물의 표면 안에 유선

형으로 되어 있다. 녹색등장치(green light unit)

는 항상 오른쪽 날개의 맨 끝에 설치된다. 적색등

장치는 왼쪽 날개에 동일한 위치에 설치된다. 흰

색등장치는 보통 항공기의 후미에서 광각(wide 

angle)을 통해 분명히 볼 수 있는 위치인 수직안정

판(vertical stabilizer)에 위치한다. 그림 2-161에

서는 위치등 회로의 계통도(schematic diagram)

를 보여준다. 위치등은 항해등(navigation light)

이라고도 부른다.

물론, 다른 항공기에 사용된 위치등 회로(position 

light circuit)에는 많은 변이가 있다. 모든 회로는 

9-101

Figure 9-173. Circuit breaker panel.

Figure 9-174. A left wing tip position light (red) and a white strobe 
light.

Figure 9-175. A right wing tip position light, also known as a 
navigation light.

should not be used as circuit protection devices in aircraft. 
When a circuit breaker trips, the electrical circuit should be 
checked and the fault removed before the circuit breaker 
is reset. Sometimes circuit breakers trip for no apparent 
reason, and the circuit breaker can be reset one time. If the 
circuit breaker trips again, there exists a circuit fault and the 
technician must troubleshoot the circuit before resetting the 
circuit breaker. [Figure 9-173]

Some new aircraft designs use a digital circuit protection 
architecture. This system monitors the amperage through 
a particular circuit. When the maximum amperage for that 
circuit is reached, the power is rerouted away from the circuit. 
This system reduces the use of mechanical circuit breakers. 
The advantages are weight savings and the reduction of 
mechanical parts.

Aircraft Lighting Systems
Aircraft lighting systems provide illumination for both exterior 
and interior use. Lights on the exterior provide illumination 
for such operations as landing at night, inspection of icing 
conditions, and safety from midair collision. Interior lighting 
provides illumination for instruments, cockpits, cabins, and 
other sections occupied by crewmembers and passengers. 
Certain special lights, such as indicator and warning lights, 
indicate the operation status of equipment.

Exterior Lights
Position, anticollision, landing, and taxi lights are common 
examples of aircraft exterior lights. Some lights are required 
for night operations. Other types of exterior lights, such as 
wing inspection lights, are of great benefit for specialized 
flying operations.

Position Lights
Aircraft operating at night must be equipped with position 
lights that meet the minimum requirements specified by Title 
14 of the Code of Federal Regulations. A set of position 
lights consist of one red, one green, and one white light. 
[Figures 9-174 and 9-175]

On some types of installations, a switch in the cockpit 
provides for steady or flashing operation of the position 
lights. On many aircraft, each light unit contains a single lamp 
mounted on the surface of the aircraft. Other types of position 
light units contain two lamps and are often streamlined into 
the surface of the aircraft structure. The green light unit is 
always mounted at the extreme tip of the right wing. The red 
unit is mounted in a similar position on the left wing. The 

[그림 2-159] A left wing tip position light (red)

 and a white strobe light
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Figure 9-173. Circuit breaker panel.

Figure 9-174. A left wing tip position light (red) and a white strobe 
light.

Figure 9-175. A right wing tip position light, also known as a 
navigation light.

should not be used as circuit protection devices in aircraft. 
When a circuit breaker trips, the electrical circuit should be 
checked and the fault removed before the circuit breaker 
is reset. Sometimes circuit breakers trip for no apparent 
reason, and the circuit breaker can be reset one time. If the 
circuit breaker trips again, there exists a circuit fault and the 
technician must troubleshoot the circuit before resetting the 
circuit breaker. [Figure 9-173]

Some new aircraft designs use a digital circuit protection 
architecture. This system monitors the amperage through 
a particular circuit. When the maximum amperage for that 
circuit is reached, the power is rerouted away from the circuit. 
This system reduces the use of mechanical circuit breakers. 
The advantages are weight savings and the reduction of 
mechanical parts.

Aircraft Lighting Systems
Aircraft lighting systems provide illumination for both exterior 
and interior use. Lights on the exterior provide illumination 
for such operations as landing at night, inspection of icing 
conditions, and safety from midair collision. Interior lighting 
provides illumination for instruments, cockpits, cabins, and 
other sections occupied by crewmembers and passengers. 
Certain special lights, such as indicator and warning lights, 
indicate the operation status of equipment.

Exterior Lights
Position, anticollision, landing, and taxi lights are common 
examples of aircraft exterior lights. Some lights are required 
for night operations. Other types of exterior lights, such as 
wing inspection lights, are of great benefit for specialized 
flying operations.

Position Lights
Aircraft operating at night must be equipped with position 
lights that meet the minimum requirements specified by Title 
14 of the Code of Federal Regulations. A set of position 
lights consist of one red, one green, and one white light. 
[Figures 9-174 and 9-175]

On some types of installations, a switch in the cockpit 
provides for steady or flashing operation of the position 
lights. On many aircraft, each light unit contains a single lamp 
mounted on the surface of the aircraft. Other types of position 
light units contain two lamps and are often streamlined into 
the surface of the aircraft structure. The green light unit is 
always mounted at the extreme tip of the right wing. The red 
unit is mounted in a similar position on the left wing. The 

[그림 2-160] A right wing tip position light,

 also known as a navigation light
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퓨즈 또는 회로차단기로 보호되며, 많은 회로는 섬

광장치(flashing equipment)와 조광장치(dimming 

equipment)를 포함한다. 

소형기는 보통 간단한 제어스위치와 회로소자

를 갖추고 있다. 일부 경우에, 하나의 제어노브

(control knob) 또는 스위치는 등의 여러 Set를 켜

기 위해 사용되는데, 예를 들어, 제어노브를 활용

하는 한 가지 유형은 그것의 첫 번째 움직임이 위

치등과 계기판등(instrument panel light)을 켜는 

데 사용한다. 더 나아가 제어노브의 회전은 오직 패

널등(panel light)의 강도를 증가시킨다. 점멸장치

(flasher unit)는 거의 경량항공기의 위치등회로소

자(position light circuitry)에 포함되지 않으며 소

형쌍발항공기에 사용된다. 전통적인 위치등은 백열

전구(incandescent light bulb)를 사용한다. 발광다

이오드등(LED light)은 선명함과 적은 전력소비, 신

뢰성 등의 장점이 있으며 이로 인해 최신 항공기에 

도입되었다.

2.6.1.2 충돌방지등(Anti-Collision Lights)

충돌방지등계통(anti-collision light system)은 

하나 이상의 등으로 이루어진다. 충돌방지등장치는 

보통 승무원의 시각에 영향을 주지 않으면서 위치등

의 가시도(visibility)를 떨어뜨리지 않는 장소에 동

체 또는 꼬리의 꼭대기에 장착된 빔등(beam light)

을 회전시키고 있다. 대형운송형항공기는 항공기

의 꼭대기와 밑바닥에 충돌방지등(anti-collision 

light)을 사용한다. 그림 2-162에서는 수직안정판

에 전형적인 충돌방지등 설비를 보여준다.

충돌방지등장치(anti-collision light unit)는 보

[그림 2-161] Navigation light system schematic
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Figure 9-177. Anticollision lights.
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Figure 9-176. Navigation light system schematic.

white unit is usually located on the vertical stabilizer in a 
position where it is clearly visible through a wide angle from 
the rear of the aircraft. Figure 9-176 illustrates a schematic 
diagram of a position light circuit. Position lights are also 
known as navigation lights.

There are, of course, many variations in the position light 
circuits used on different aircraft. All circuits are protected by 
fuses or circuit breakers, and many circuits include flashing 
and dimming equipment. Small aircraft are usually equipped 
with a simplified control switch and circuitry. In some cases, 
one control knob or switch is used to turn on several sets 
of lights; for example, one type utilizes a control knob, the 
first movement of which turns on the position lights and the 
instrument panel lights. Further rotation of the control knob 
increases the intensity of only the panel lights. A flasher unit 
is seldom included in the position light circuitry of very light 
aircraft but is used in small twin-engine aircraft. Traditional 
position lights use incandescent light bulbs. LED lights have 
been introduced on modern aircraft because of their good 
visibility, high reliability, and low power consumption.

Anticollision Lights
An anticollision light system may consist of one or more 
lights. They are rotating beam lights that are usually installed 
on top of the fuselage or tail in such a location that the light 
does not affect the vision of the crewmember or detract from 
the visibility of the position lights. Large transport type 
aircraft use an anticollision light on top and one on the bottom 

of the aircraft. Figure 9-177 shows a typical anticollision 
light installation in a vertical stabilizer.
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통 전동기에 의해 작동되는 1개 또는 2개의 회전등

(rotating light)으로 이루어진다. 등은 고정되지

만 돌출 붉은유리(red glass)틀 내부의 회전반사

경 아래에 설치된다. 반사경은 전호(arc)가 있는 상

태에서 회전하고 그 결과로 일어나는 섬광률(flash 

rate)은 분당 40〜60[cycle]이다. 최신의 항공기 

설계는 발광다이오드유형(LED-type)의 충돌방지

등을 사용한다. 충돌방지등은 특히 과밀지역에서 

다른 항공기에 경고하기 위한 안전등(safety light)

이다.

백색섬광등(white strobe light)은 또한 일반적

인 충돌방지등의 두 번째 유형이다. 보통 날개끝

(wing tip)에 그리고 미부 말단에 설치된 섬광등

(strobe light)은 백색광(white light)의 매우 밝

은 간헐적섬광(intermittent flash)을 만들어낸

다. 빛은 커패시터의 고전압방전(high-voltage 

discharge)에 의해 생기게 한다. 전용전원함

(dedicated power pack)은 커패시터를 수용하고 

밀봉식제논충전관(sealed xenon-filled tube)으로 

전압을 공급한다. 제논(xenon)은 전압이 공급되었

을 때 섬광으로 이온화한다. 섬광등은 그림 2-159

에서 보여준다.

2.6.1.3 ��착륙등과 유도등	  

(Landing and Taxi Lights)

착륙등은 야간착륙 시에 활주로를 비추기 위하여 

항공기에 장착된다. 이 등은 매우 강력하며 조명의 

최대도달거리(maximum range)를 제공하는 각도

로 포물면반사장치(parabolic reflector)에 의해 전

달된다. 소형 항공기의 착륙등은 보통 양쪽 날개의 

리딩에지(leading edge)의 중간에 위치하거나 항공

기 표면 안에 유선형으로 되어 있다. 대형 운송용범

주항공기에서 착륙등은 보통 날개의 리딩에지에 위

치한다. 각각의 등은 릴레이에 의해 제어되거나 전
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Figure 9-177. Anticollision lights.
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white unit is usually located on the vertical stabilizer in a 
position where it is clearly visible through a wide angle from 
the rear of the aircraft. Figure 9-176 illustrates a schematic 
diagram of a position light circuit. Position lights are also 
known as navigation lights.

There are, of course, many variations in the position light 
circuits used on different aircraft. All circuits are protected by 
fuses or circuit breakers, and many circuits include flashing 
and dimming equipment. Small aircraft are usually equipped 
with a simplified control switch and circuitry. In some cases, 
one control knob or switch is used to turn on several sets 
of lights; for example, one type utilizes a control knob, the 
first movement of which turns on the position lights and the 
instrument panel lights. Further rotation of the control knob 
increases the intensity of only the panel lights. A flasher unit 
is seldom included in the position light circuitry of very light 
aircraft but is used in small twin-engine aircraft. Traditional 
position lights use incandescent light bulbs. LED lights have 
been introduced on modern aircraft because of their good 
visibility, high reliability, and low power consumption.

Anticollision Lights
An anticollision light system may consist of one or more 
lights. They are rotating beam lights that are usually installed 
on top of the fuselage or tail in such a location that the light 
does not affect the vision of the crewmember or detract from 
the visibility of the position lights. Large transport type 
aircraft use an anticollision light on top and one on the bottom 

of the aircraft. Figure 9-177 shows a typical anticollision 
light installation in a vertical stabilizer.

[그림 2-162] Anticollision lights

9-103

Figure 9-178. Landing lights.

Figure 9-179. Taxi lights.

An anticollision light unit usually consists of one or two 
rotating lights operated by an electric motor. The light may be 
fixed but mounted under rotating mirrors inside a protruding 
red glass housing. The mirrors rotate in an arc, and the 
resulting flash rate is between 40 and 100 cycles per minute. 
Newer aircraft designs use a LED type of anticollision light. 
The anticollision light is a safety light to warn other aircraft, 
especially in congested areas.

A white strobe light is a second type of anti-collision light 
that is also common. Usually mounted at the wing tips and, 
possibly, at empennage extremities, strobe lights produce 
an extremely bright intermittent flash of white light that 
is highly visible. The light is produced by a high voltage 
discharge of a capacitor. A dedicated power pack houses the 
capacitor and supplies voltage to a sealed xenon-filled tube. 
The xenon ionizes with a flash when the voltage is applied. 
A strobe light is shown in Figure 9-174.

Landing and Taxi Lights
Landing lights are installed in aircraft to illuminate runways 
during night landings. These lights are very powerful and 
are directed by a parabolic reflector at an angle providing a 
maximum range of illumination. Landing lights of smaller 
aircraft are usually located midway in the leading edge of 
each wing or streamlined into the aircraft surface. Landing 
lights for larger transport category aircraft are usually located 
in the leading edge of the wing close to the fuselage. Each 
light may be controlled by a relay, or it may be connected 
directly into the electric circuit. On some aircraft, the 
landing light is mounted in the same area with a taxi light. 
[Figure 9-178] A sealed beam, halogen, or high intensity 
xenon discharge lamp is used.

Taxi lights are designed to provide illumination on the ground 
while taxiing or towing the aircraft to or from a runway, taxi 
strip, or in the hangar area. [Figure 9-179] Taxi lights are 
not designed to provide the degree of illumination necessary 
for landing lights. On aircraft with tricycle landing gear, 
either single or multiple taxi lights are often mounted on 
the non-steerable part of the nose landing gear. They are 
positioned at an oblique angle to the center line of the aircraft 
to provide illumination directly in front of the aircraft and 
also some illumination to the right and left of the aircraft’s 
path. On some aircraft, the dual taxi lights are supplemented 
by wingtip clearance lights controlled by the same circuitry. 
Taxi lights are also mounted in the recessed areas of the wing 
leading edge, often in the same area with a fixed landing light.

[그림 2-163] 착륙등
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기회로에 직접 연결될 수 있다. 그림 2-163과 같이, 

일부 항공기에서, 착륙등은 유도등과 동일한 지역

에 설치된다. 밀봉된 빔(beam), 할로겐(halogen), 

또는 고강도제논방전등(high-intensity xenon 

discharge lamp)이 사용된다.

그림 2-164와 같이, 유도등은 활주로, 유도

로(taxi strip)로부터, 또는 격납고구역(hangar 

area)으로 항공기를 유도 또는 견인하는 동안 지

상에 조명을 제공하도록 설계되었다. 유도등은 착

륙등에 필요한 조명의 정도를 제공하도록 설계되

지는 않았다. 세바퀴착륙장치(tricycle landing 

gear)를 가지고 있는 항공기에서, 단일등형유도등

(single taxi light) 또는 다등형유도등(multiple 

taxi light)은 전방착륙장치(nose landing gear)

의 비조향부분(non-steerable part)에 설치된다. 

이들은 항공기 앞쪽에 직접 조명을 그리고 항공

기 경로의 오른쪽과 왼쪽으로 조명을 제공하기 위

해 항공기의 중심선에 비스듬한 각도로 적당한 장

소에 위치한다. 일부 항공기에서, 양수유도등(dual 

taxi light)은 동일한 회로에 의해 제어되는 날개

끝 가장 바깥쪽을 표시하는 등(clearance light)에 

의해 보완된다. 유도등은 또한 날개리딩에지(wing 

leading edge)의 오목한 구역에 설치되고, 가끔 고

정식착륙등(fixed landing light)과 함께 동일한 

지역에 설치된다.

대부분 소형 항공기가 유도등을 갖추고 있지 않

지만, 활주운전(taxiing operation) 상태에서 빛

을 비추기 위해 착륙등을 사용한다. 아직도 다른 항

공기는 유도를 위해 줄어든 조명을 제공하기 위해 

착륙등회로(landing light circuit)에 조광저항기

(dimming resistor)를 이용한다. 그림 2-165에서

는 유도등에 대한 일반적인 회로를 보여준다.

일부 대형 항공기는 노즈레이돔(nose radome)의 

후미, 항공기의 아랫면에 위치한 다른 유도등을 갖

추고 있다. 주 유도등에서 별도 스위치로서 작동되

는 이 등은 항공기 기수의 앞쪽과 바로 아래쪽에 가

까운 지역을 비춘다.

9-103

Figure 9-178. Landing lights.

Figure 9-179. Taxi lights.

An anticollision light unit usually consists of one or two 
rotating lights operated by an electric motor. The light may be 
fixed but mounted under rotating mirrors inside a protruding 
red glass housing. The mirrors rotate in an arc, and the 
resulting flash rate is between 40 and 100 cycles per minute. 
Newer aircraft designs use a LED type of anticollision light. 
The anticollision light is a safety light to warn other aircraft, 
especially in congested areas.

A white strobe light is a second type of anti-collision light 
that is also common. Usually mounted at the wing tips and, 
possibly, at empennage extremities, strobe lights produce 
an extremely bright intermittent flash of white light that 
is highly visible. The light is produced by a high voltage 
discharge of a capacitor. A dedicated power pack houses the 
capacitor and supplies voltage to a sealed xenon-filled tube. 
The xenon ionizes with a flash when the voltage is applied. 
A strobe light is shown in Figure 9-174.

Landing and Taxi Lights
Landing lights are installed in aircraft to illuminate runways 
during night landings. These lights are very powerful and 
are directed by a parabolic reflector at an angle providing a 
maximum range of illumination. Landing lights of smaller 
aircraft are usually located midway in the leading edge of 
each wing or streamlined into the aircraft surface. Landing 
lights for larger transport category aircraft are usually located 
in the leading edge of the wing close to the fuselage. Each 
light may be controlled by a relay, or it may be connected 
directly into the electric circuit. On some aircraft, the 
landing light is mounted in the same area with a taxi light. 
[Figure 9-178] A sealed beam, halogen, or high intensity 
xenon discharge lamp is used.

Taxi lights are designed to provide illumination on the ground 
while taxiing or towing the aircraft to or from a runway, taxi 
strip, or in the hangar area. [Figure 9-179] Taxi lights are 
not designed to provide the degree of illumination necessary 
for landing lights. On aircraft with tricycle landing gear, 
either single or multiple taxi lights are often mounted on 
the non-steerable part of the nose landing gear. They are 
positioned at an oblique angle to the center line of the aircraft 
to provide illumination directly in front of the aircraft and 
also some illumination to the right and left of the aircraft’s 
path. On some aircraft, the dual taxi lights are supplemented 
by wingtip clearance lights controlled by the same circuitry. 
Taxi lights are also mounted in the recessed areas of the wing 
leading edge, often in the same area with a fixed landing light.

[그림 2-164] Taxi lights
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2.6.1.4 날개검사등(Wing Inspection Lights)

일부 항공기는 비행 중에 날개의 리딩에지 구역

의 결빙과 일반상황의 관찰을 가능케 하도록 비추

는 날개검사등을 갖추고 있다. 이러한 조명등은 야

간에 비행하는 동안에 날개리딩에지에 결빙형성의 

육안탐지를 가능케 한다. 이들은 보통 조종석에 있

는 On/Off 토글스위치(toggle switch)에 의해 릴

레이를 통해 제어된다. 일부 날개검사등계통(wing 

inspection light system)은 때때로 카울(cowl), 

플랩 또는 착륙장치와 같은, 인접지역을 비추는, 

나셀등(nacelle light)라고 부르는 추가의 등을 포

함하거나 또는 추가의 등으로 보완된다. 이들은 대

개 동일한 형태의 등이고 동일한 회로에 의해 제어

된다.

2.6.2 내부등(Interior Lights) 

그림 2-166과 같이, 항공기는 객실을 조명하

기 위해 내부등을 갖추고 있다. 종종 흰색등와 적

[그림 2-165] Taxi light circuit
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Figure 9-180. Taxi light circuit.

Figure 9-181. Interior cockpit and cabin light system.

Many small aircraft are not equipped with any type of taxi 
light, but rely on the intermittent use of a landing light to 
illuminate taxiing operations. Still other aircraft utilize 
a dimming resistor in the landing light circuit to provide 
reduced illumination for taxiing. A typical circuit for taxi 
lights is shown in Figure 9-180.

Some large aircraft are equipped with alternate taxi lights 
located on the lower surface of the aircraft, aft of the nose 
radome. These lights, operated by a separate switch from the 
main taxi lights, illuminate the area immediately in front of 
and below the aircraft nose.

Wing Inspection Lights
Some aircraft are equipped with wing inspection lights to 
illuminate the leading edge of the wings to permit observation 
of icing and general condition of these areas in flight. 
These lights permit visual detection of ice formation on 
wing leading edges while flying at night. They are usually 
controlled through a relay by an on/off toggle switch in the 
cockpit. Some wing inspection light systems may include 
or be supplemented by additional lights, sometimes called 
nacelle lights, that illuminate adjacent areas, such a cowl 
flaps or the landing gear. These are normally the same type 
of lights and can be controlled by the same circuits.

Interior Lights
Aircraft are equipped with interior lights to illuminate the 
cabin. [Figure 9-181] Often white and red light settings are 
provided. Commercial aircraft have a lighting systems that 
illuminates the main cabin, an independent lighting system 
so that passengers can read when the cabin lights are off, and 
an emergency lighting system on the floor of the aircraft to 
aid passengers of the aircraft during an emergency. 
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Figure 9-180. Taxi light circuit.

Figure 9-181. Interior cockpit and cabin light system.

Many small aircraft are not equipped with any type of taxi 
light, but rely on the intermittent use of a landing light to 
illuminate taxiing operations. Still other aircraft utilize 
a dimming resistor in the landing light circuit to provide 
reduced illumination for taxiing. A typical circuit for taxi 
lights is shown in Figure 9-180.

Some large aircraft are equipped with alternate taxi lights 
located on the lower surface of the aircraft, aft of the nose 
radome. These lights, operated by a separate switch from the 
main taxi lights, illuminate the area immediately in front of 
and below the aircraft nose.

Wing Inspection Lights
Some aircraft are equipped with wing inspection lights to 
illuminate the leading edge of the wings to permit observation 
of icing and general condition of these areas in flight. 
These lights permit visual detection of ice formation on 
wing leading edges while flying at night. They are usually 
controlled through a relay by an on/off toggle switch in the 
cockpit. Some wing inspection light systems may include 
or be supplemented by additional lights, sometimes called 
nacelle lights, that illuminate adjacent areas, such a cowl 
flaps or the landing gear. These are normally the same type 
of lights and can be controlled by the same circuits.

Interior Lights
Aircraft are equipped with interior lights to illuminate the 
cabin. [Figure 9-181] Often white and red light settings are 
provided. Commercial aircraft have a lighting systems that 
illuminates the main cabin, an independent lighting system 
so that passengers can read when the cabin lights are off, and 
an emergency lighting system on the floor of the aircraft to 
aid passengers of the aircraft during an emergency. 

[그림 2-166] Interior cockpit and cabin light system
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색등 설치가 제공된다. 사업용항공기는 주 객실을 

비추는 조명계통, 승객의 객실등이 꺼졌을 때 독

서할 수 있도록 하는 독립조명계통(independent 

lighting system), 그리고 비상사태 시에 항공기

의 승객을 돕기 위해 항공기의 바닥에 비상조명계통

(emergency lighting system)을 갖추고 있다.

2.6.3 ��정비 및 검사 수행용 조명계통	  

(Maintenance and Inspection Lighting 

Systems)

항공기 조명계통의 검사는 대개 모든 눈에 보이는 

배선, 접속, 단자, 퓨즈, 그리고 스위치의 상태와 보

안 검사를 포함한다. 많은 고장의 원인이 가끔 연속

상태에 대해 각각의 회로를 계통적으로 시험하여 찾

아낼 수 있기 때문에, 연속조명 또는 측정기는 이들 

점검 수행하는 데 사용될 수 있다.
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