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항공기의 수평속도에 대한 비행영역 보호 시스템 설계
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ABSTRACT

Recently developed aircrafts use Fly-By-Wire(FBW) or Fly-By-Light(FBL) system. 

These systems have some merits; they can perform very complicated missions, they 

can expand the flight region and improve the reliability of the aircrafts. With the 

development of flight control systems that use FBW technique, flight envelope 

protection concept is introduced to guarantee reliability of the aircraft and improve the 

efficiency of mission achievement. In this study, flight envelope protection system is 

designed using a dynamic trim algorithm, a peak response estimation, and a gain 

scheduling technique. The performance of these methods are compared by performing 

numerical simulation.   

초   록

최근 개발된 항공기는 대부분 디지털 Fly-By-Wire(FBW) 혹은 광신호를 사용하는 

Fly-By-Light(FBL) 시스템을 사용하고 있다. 이러한 시스템들은 조종사의 직접 조종으로는 

불가능하거나 어려운 복잡한 임무의 수행, 비행범위 확장, 신뢰성 향상 등의 장점을 가지

고 있다. FBW 기술을 적용한 비행제어기술이 발전됨에 따라 운항 시 안정성 확보 및 보

다 효율적인 임무수행을 위해 비행영역(Flight Envelope) 보호의 개념이 항공기 설계에 

있어 중요한 문제로 부각되고 있다. 본 논문에서는 dynamic trim 알고리즘, peak 

response estimation, 제어이득 스케쥴링 등의 방법을 이용해서 항공기의 비행영역 보호를 

수행하고, 각 방법의 성능을 비교하여 최적의 제어기를 설계하는 연구를 수행하였다.

Key Words : Flight Envelope Protection(비행영역 보호), Dynamic Trim Algorithm 

(Dynamic Trim 알고리즘), Peak Response Estimation(Peak Response 

Estimation), Gain Scheduling(제어이득 스케쥴링)
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Ⅰ. 서  론

1980년대까지 개발된 항공기는 대부분 조종간

과 조종면이 유압장치를 통해 연결되어 있는 방

식이었다. 이러한 시스템에서는 항공기의 운용 

폭에 비례해서 조종사가 스틱에 가하는 힘 또한 

더 크게 필요하였으며, 따라서 고성능 전투기와 

같이 고기동을 위해 안정성을 완화시켜 기체를 

설계한 항공기의 경우, 심한 기동을 하게 되면
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조종사가 제어하기 어려운 상황에 이를 수 있었

다. 이러한 문제를 해결하기 위해 전기적 신호로 

조종계통을 제어하는 Fly-By-Wire(FBW) 방식이 

개발되었다. 최근에 개발되는 대부분의 항공기는 

FBW 방식 또는 광신호에 의해 작동되는 

Fly-By-Light(FBL) 방식을 사용하고 있다. 이러한 

방식들은 안정성 및 조종성이 기존의 항공기에 

비해서 높으며, 다중화 구조를 취함으로 인해서 

비행 신뢰성이 증대된다는 장점이 있다. 또한, 비

행제어와 관련된 모든 사항이 비행제어 컴퓨터의 

소프트웨어로 통제되므로, 항공기에 요구되는 변

경사항을 소프트웨어의 수정만으로 유연하게 대

처할 수 있다. 

Fly-By-Wire 기술이 발전됨에 따라서 ‘비행영

역 보호’(Flight Envelope Protection) 개념이 항

공기 설계에 있어 중요하게 부각되고 있다.[1] 비

행영역 보호란 조종사가 구조적 한계, 공기역학

적 한계, 또는 제어입력 한계를 초과하지 않고 

항공기 고유의 비행영역 내에서 자유롭게 비행을 

할 수 있도록 보호하는 것을 의미한다. 비행영역 

보호 기술이 적용된 시스템은 군용 항공기뿐만 

아니라 대형 민간 여객기에도 사용되고 있다. 이

러한 기술을 적용하면 항공기 운영 도중 비행사

고 감소, 임무시간 단축, 조종사의 부하 감소 등

의 장점이 있다. 

본 논문에서는 소형 항공기 모델에 대해서 

dynamic trim 알고리즘, peak response 

estimation, 그리고 제어 이득 스케쥴링 등의 방

법을 이용해서 비행영역 보호 시스템을 설계하

고, 이를 Eclipse 500 항공기의 비선형 시뮬레이

션을 통해 성능을 비교/검증하였다.

Ⅱ. 본  론

2.1 비행영역 보호

비행영역은 항공기가 안전하게 운영할 수 있

는 영역을 의미한다. 비행영역은 마하수(속도), 

고도, 하중배수 한계 등에 의해서 정의되며, 영역

의 경계는 항공기의 실속한계, 추력한계, 구조적 

한계 등과 밀접하게 연관되어 있다. 항공기가 정

해진 비행영역을 벗어나면 조종성 상실(Loss of 

Control) 상태에 빠질 수 있다. 조종성 상실이란 

항공기가 조종사의 조종입력대로 기동하지 않는 

상태로 주로 실속(stall)에 의해 발생하며, 옆미끄

럼각, PIO(Pilot induced oscillation), 또는 기타 

원인으로 인한 롤 모멘트 발생 등이 원인이 된다

[1].

이러한 문제들을 방지하기 위해서는 항공기가 

항상 안전한 비행영역 내에서 비행하도록 하는 

것이 필요한데, 이를 위해서 사용되는 것이 비행

영역 보호 알고리즘이다. 비행영역 보호 알고리

즘은 크게 한계예측(limit prediction)과 신호생성

(signal generation)의 두 부분으로 구성된다.

한계예측 부분에서는 현재의 비행상태와 제어

입력 등의 요인을 고려해서 항공기가 안전한 영

역을 벗어나지 않도록 하는 입력의 한계점을 예

측하게 된다. 이를 위해서 사용되는 방법은 

dynamic trim 알고리즘[2], peak response 

estimation, adaptive neural network based[3,4] 

알고리즘 등이 있다. 

신호생성 부분에서는 한계예측을 통해서 계산

된 한계 입력값을 이용해서 항공기 혹은 조종사

에게 신호를 보내게 된다. 그림 1-a에서 보여주

고 있는 것와 같이 Hard envelope protection의 

경우에는 한계 입력값 을 바로 비행제어 컴

퓨터를 거쳐 조종면으로 보내게 되며, 그림 1-b

의 soft envelope protection의 경우에는 스틱을 

통한 force cue나 시각, 청각적인 신호 를 통해

서 조종사에게 경고를 하게 된다. Soft envelope 

protection의 경우, 조종사에게 신호를 주어 비행

상황을 판단하게 하기 때문에 구성된 알고리즘의 

성능을 객관적으로 판단하기가 힘들다. 본 연구

에서는 성능을 정량적으로 평가할 수 있는 hard 

envelope protection 형태의 다양한 비행영역 보

호 시스템을 설계하고, 성능을 비교하였다. 

refu refu

refu

      그림 1-a. hard envelope protection 

시스템의 구조

δ

       그림 1-b. soft envelope protection 

시스템의 구조
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2.2 Dynamic Trim 알고리즘

Dynamic trim 알고리즘은 준정상(quasi 

-steady) 비행 기동상황에 대한 개념을 이용하여 

비행영역 한계점을 초과하게 되는 제어입력을 추

정하는 방식이다. 항공기의 상태변수들은 빠른 

동역학(fast dynamics)과 느린 동역학(slow 

dynamics)을 갖는 변수들로 구분할 수 있다. 느

린 동역학을 갖는 변수는 빠른 동역학을 갖는 변

수와 비교해서 변화폭이 상당히 작기 때문에 짧

은 시간 변화에 대해서는 거의 변하수는 는 값을 

갖는다고 가정할 수 있다. Dynamic trim 알고리

즘은 느린 동역학을 갖는 상태변수들에 적합한 

알고리즘으로, 상태변수들의 시간에 대한 미분값

을 모두 0이라고 가정하며, 이를 식으로 표현하

면 다음과 같다. 

' ( 2 ) ( ) 0ny y y= = = =L       (1)

그러나 느린 동역학을 갖는 상태변수도 시간에 

대한 미분값이 정확히 0이 아니므로, 위의 가정

에 대한 오차는 어느 정도 존재한다. 이 오차의 

크기는 계단입력에 대한 상태변수 응답이  빠른 

시간 내에 평형상태에 도달한 후 지속되는 형태

일수록 작아진다. 상태변수 의 운동방정식을 시

간에 따른 미분항들에 대해 쓰면 다음과 같이 표

현할 수 있다.

  
 ⋯′

 
  (2)

여기서 ν 는 실제 시스템과의 오차를 보정

해주는 부분으로, 이 값은 신경회로망을 통해서 

계산한다.[2,5] 본 연구에서는 1개의 hidden layer

와 4개의 뉴런을 갖는 신경회로망을 이용하였으

며, 현재와 지난 시간의 상태변수 값과 현재의 

제어입력 값을 입력으로 하고, 선형화된 시스템

과 실제 시스템의 출력값 차이를 신경회로망의 

출력으로 하였다. Training 방법은 back 

propagation을 이용하였다. 식 (2)에 dynamic 

trim 가정을 적용하여 식을 다시 쓰면 다음과 같

은 형태가 된다. 

           (3)

여기서 아래첨자 는 dynamic trim 가정을 적

용한 변수임을 의미하고, limlim은 각각 비

행영역의 상, 하한값이다. 식 (3)을 이용해서 상

한 및 하한에 대한 한계입력을 구하면 다음과 같

다. 

lim 
lim limlim 

lim 
lim limlim 

      (4)

위 식의 형태를 살펴보면 양변에 구해야 하는 값

이 들어가 있기 때문에 반복계산(iteration)으로 

입력의 한계값을 구하게 된다. 

Dynamic trim 알고리즘은 간단한 형태의 식으

로 표현되어 있기 때문에 계산시간이 상대적으로 

짧다는 장점을 가지고 있다. 그러나 실제로는 상

태변수들의 시간에 대한 미분값이 0이 아니기 때

문에 한계영역을 유지함에 있어 어느 정도의 오

차가 생기게 된다. 이러한 오차를 보정하기 위해

서 본 논문에서는 dynamic trim에 대한 가정을 

어느 정도 완화시켜 모든 고차 미분항을 0으로 

하는 대신, 1차 미분항은 0이 아닌 값을 가진다

고 가정한 후에 이를 차분식의 형태로 표현하도

록 수정 보완하였다. 이러한 가정을 적용해서 식 

(3)을 다시 쓰면 다음과 같이 된다.




           (5)

여기서 는  이후의 상태변수 값이다. 이 식

을 통해서 한계입력을 계산하면 다음과 같은 형

태가 된다.



lim 
lim lim  lim 



lim 
lim lim  lim 

 (6)

여기서 는 상태변수의 시간에 대한 값으로, 

본 연구에서는 3개의 시간( , , )에 

대한 값을 사용하였다. 식 (6) 역시 양변에 한계

입력 값이 포함되어 있으므로, 반복계산을 통해

서 한계입력을 구한다. 이렇게 구한 한계입력은 

기존의 방식에 의한 식 (4)를 이용해서 구한 입

력보다 정확한 값을 가지게 된다.

2.3 Peak Response Estimation

Peak response algorithm은 제한하고자 하는 

상태변수의 Peak Response를 예측하는 기법이

다. 시스템에 어떠한 외부 입력이 가해지면 그 

시스템의 반응을 시간에 따라서 나타낼 수 있다. 

Peak response algorithm은 반응이 가해진 직후

에서의 시스템의 상태를 분석하는데 유용한 기법

이다. 이러한 Peak response algorithm의 특성 

때문에 시스템이 선형 모델에 가까운 특성을 가
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진 경우에 큰 효과를 발휘한다[1,6].

시스템을 단일 입력, 단일 출력 모델로 가정하

고, 선형화된 식으로 나타내면 다음과 같이 표현

된다.

    (7)

  (8)

여기서 는 각각 다음과 같이 상태변

수, 출력값, 입력값의 평형상태 에 대한 변화량

을 의미한다.

                     

                      (9)

                  

임의의 초기값에 대해서 위 시스템의 계단응답을 

식으로 나타내면 다음과 같다.

    


 

(10)

출력상태의 평형값을 이용해 출력벡터의 초기조

건을 나타내면 다음과 같이 표현된다.

       (11)

여기서   , ≡   , 

  
   

   이다.

Peak response algorithm의 장점은 계산양이 

적어 실시간으로 적용할 수 있다는 것인데, 그 

이유 중 하나는  가 시간에 따라서 변화하

는 값이 아니기 때문에 이 값을 미리 구해 놓은 

후에 사용할 수 있기 때문이다. 

제한하고자 하는 임계변수를 로 선택한 

후, 이를 제곱하여 정리하면 다음과 같은 식을 

얻을 수 있다.

∥max∥  (12)

여기서 

 
 (13)





     (14)


 

 
 


   (15)

위 식에 현재의 상태변수와 출력의 초기값인 

  를 대입하면 의 값을 구할 수 있는데, 

이는 곧 미래의 짧은 시간 동안의 예측값을 의미

한다. 여기서 gradient vector 을 다음과 같이 

정의한다.

  
  (16)

식 (12)는 을 이용하여 다음과 같이 정리할 수 

있다.

∥∥   ∥∥ 
 ∥max∥  

  (17)

여기서 는 일차원 변수로 제어입력과 입력의 

한계치 사이의 거리를 의미한다.

또한 를 이용해 제어입력과 그 한계치까지의 

임계제어 여유벡터 를 나타내면 아래와 같

다.

  ∥∥ (18)

여기서

  min  (19)

따라서,   값을 추정함으로써 제어입력의 한

계값을 예측할 수 있다.[7] 제어입력에 대한 제한

이 가해지기 시작하는 지점과 제어입력에 대한 

제한이 최대한으로 가해져야 하는 지점을 각각  

  라 하면, 그림 2에 정리된 방식의 알고리

즘을 이용해서 제어입력을 단계적으로 조절할 수 

있다.

if 
   max

 if  
   max     ∥∥
   

   그림 2. Peak Response Estimation으로 

한계입력을 구하는 과정 

2.4 제어이득 스케쥴링 기법

제어이득 스케쥴링(Gain Scheduling) 기법은 

기존의 항공기에서 많이 이용되어 온 방식으로 

비행영역 보호 시스템 설계에 적용하면, 한계예

측 부분이 필요없다는 부분에서 장점을 가지고 

있다. 반면, 제어이득을 튜닝(tuning)하는 과정이 

필요하다는 단점이 있다.  

FBW 시스템에서 조종사가 스틱을 움직여서 

입력을 생성하면 비행제어 컴퓨터를 통해서 조종

면을 움직이게 된다. 따라서 본 연구에서는 비행

제어 컴퓨터의 제어이득을 비행상황에 따라 변경

시킴으로써 항공기가 비행영역을 벗어나지 않게 

하여 비행영역 보호 시스템을 설계하였다. 
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제어이득을 설정하는 방식에는 여러 가지가 

있으나, 상태변수가 제한된 비행영역에 근접함에 

따라서 제어이득 값을 낮추어서 항공기에 실제로 

가해지는 입력이 줄어드는 효과를 내도록 할 수 

있다. 본 연구에서는 항공기가 안전한 영역에서 

일상적 운항을 하고 있을 때는 일정한 값의 제어

이득을 유지하다가, 특정 값 이상으로 한계값에 

가까워지게 되면 제어이득 값을 상태변수에 대해 

선형적으로 감소시키는 방식을 적용하였다.

Ⅲ. 수치 시뮬레이션

본 연구에서는 Eclipse 500 항공기의 비선형 

모델을 이용하여 설계한 시스템의 성능을 비교하

였다. 그림 3은 본 연구에서 사용된 비선형 모델

의 시뮬링크 블록선도를 보이고 있다. 

앞에서 언급했던 dynamic trim 알고리즘, 

peak response estimation, 제어이득 스케쥴링 기

법을 각각 적용하여 추력을 이용해 수평속도를 

제한하는 비행영역 보호 시스템을 설계하였다. 

실제 항공기의 한계영역은 트림점에서 상당히 멀

리 위치하여 있기 때문에 수치 시뮬레이션에서 

속도값이 한계영역에 도달하기 위해서는 상당히 

긴 시간이 필요하다. 그래서 본 논문에서는 그림 

4와 같이 실제 항공기의 한계영역과 비슷한 양상

을 가지되 크기가 작은 값을 이용하였다. 추력은 

크기 0.5인 계단입력을 사용하였다. 그리고 추력

을 제외한 입력값(엘리베이터, 러더, 플랩)들은 

모두 0으로 설정하였다. 마지막으로, 결과를 나타

내는 그래프에서 제어입력들은 구동기 모델을 거

친 후의 값을 표시하였다. 즉, 어떠한 입력이 외

그림 3. Eclipse 500 항공기의 비선형 모델
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그림 4. 고도에 따른 한계속도 값 
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  그림 5. Dynamic Trim 알고리즘 적용 시 

제어입력 값 
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    그림 6. Dynamic Trim 알고리즘 적용 시 

수평속도 값 

부에서 가해지면 트림값에 해당하는 입력이 추가

된 후에 엔진의 동특성을 반영하여 실제 항공기

에 적용되는 입력값을 표시하게 되는 것이다.

Dynamic trim 알고리즘을 적용한 결과를 그림 

5~6에 도시하였다. 그림 5는 제어입력을 나타내

는데, 처음에는 거의 1에 가까운 입력을 유지하

다가 속도가 한계값에 다다르면 계산된 한계입력 

값을 주게 됨을 알 수 있다. 그림 6은 시간에 따

른 수평속도 값을 나타낸다. 고도에 따라서 변화
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 그림 7. Peak Response Estimation 적용 시 

제어입력 값 
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그림 8. 시간에 따른 의 값 
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 그림 9. Peak Response Estimation 적용 시 

수평속도 값 

하는 한계값을 넘지 않으면서 운항하고 있음을 

볼 수 있다. 또한 한계영역에 아주 가깝게 접근

하지 않는 한, 외부의 간섭을 최소화하며 제어가 

이루어지고 있음을 확인할 수 있다.

그림 7~9는 Peak response algorithm을 이용

하여 수평속도 에 대한 비행영역 제한을 가한 

경우의 결과를 나타내는 그래프이다. 그림 7은 

시간에 따른 제어입력의 크기를 나타낸다. 초기

에는 1에 가까운 입력을 유지하다가 한계영역에

근접할 때 입력의 크기를 줄이고 있음을 알 수 

있다. 그림 8은 시간이 변함에 따라서 제어입력

과 제어입력의 한계치 사이의 여유를 나타내는 

의 변화를 나타내는 그래프이다. 시뮬레이션이 

시작된 시점에는 수평속도 와 최대 수평속도 

사이의 차이가 크기 때문에   또한 큰 값을 가

진다. 그러나 시스템에 일정한 추력을 가하게 되

면 시스템의 수평속도가 점차 증가하게 되고 결

국 최대수평속도에 도달하게 되는데, 이 시점에 

이르면 제어입력의 여유가 거의 없어지기 때문에 

의 값이 거의 0에 도달하게 된다. 그림 8은 시

간에 따른 수평속도의 변화를 나타낸다. 비행영

역 보호 알고리즘을 적용했을 때   값이 비행영

역 안에서 잘 머무르고 있는 것을 알 수 있다. 

Dynamic trim 알고리즘의 경우와는 다르게 한계

점과 어느 정도의 간격을 유지하며 운항함을 확

인할 수 있다. 이는 peak response estimation의 

방법이 선형으로 근사화한 모델을 사용하는데, 

이 모델과 실제 비선형 시스템과의 차이에서 기

인한 것으로 보인다.

제어이득 스케쥴링 기법을 적용한 결과를 그

림 10~12에 도시하였다. 그림 10은 속도의 한계

값이 220 knot일 때, 수평속도 크기에 따른 제어

이득 값의 변화를 나타낸다. 실제 시뮬레이션에

서는 고도에 따라서 한계속도가 변화하므로 제어

이득 값의 변화폭 또한 변하게 된다. 그림 11은 

실제 제어 입력값의 변화를 나타내고 있다. 그림

에서 보듯이 처음에는 거의 1에 가까운 입력을 

유지하다가 속도가 한계값에 근접함에 따라서 입

력값을 줄이고 난 후에, 항공기가 안정적인 영역

에 도달하면 다시 입력값을 올리는 형태를 가짐

을 알 수 있다. 그림 12는 제어이득 스케쥴링 기

법을 적용 시 수평속도 값의 변화를 나타낸다.
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그림 10. 수평속도 값에 따른 제어이득 값 
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  그림 11. 제어이득 스케쥴링 기법 적용 시 

제어입력 값 

0 5 10 15 20 25 30
190

195

200

205

210

215

220

225

230

time(sec)

ve
lo

ci
ty

(k
no

t)

 

 
With Envelope Protection
Without Envelope Protection

   그림 12. 제어이득 스케쥴링 기법 적용 시 

수평속도 값 

앞의 결과들과 마찬가지로 한계값을 넘지 않으면

서 운항하고 있음을 볼 수 있지만 어느 정도 여

유분을 가지고 있다. 이 여유분은 튜닝을 통해서 

줄일 수 있지만 그에 따른 안정성 감소를 가져올 

수 있다. 

비행영역 보호 알고리즘의 성능은 크게 두 가

지로 나눌 수 있는데, 첫 번째는 한계영역을 초

과하지 않는 범위 내에서 최대한 조종사가 의도

한 기동을 하는 것이며, 두 번째는 조종사의 입

력에서 변화량을 최소화하는 것이다. 

한계영역을 초과하지 않는 범위 내에서 조종

사가 의도한 기동에 가까운 정도를 표시하는 척

도를 다음과 같이 생각할 수 있다.

 min        (20)

여기서 는 각각 비행영역 보호 알고리즘 

적용시의 상태변수 값이며,  는 한계영역 

값이다. 이 값이 작을수록 비행영역 한계에 근접

할 때까지는 외부의 간섭 없이 조종사의 의도대

로 기동이 이루어졌음을 의미한다. 반대로 값이 

클수록 한계에 도달하기 전에 비행영역 보호 알

고리즘이 작동하여 보수적인 영역 보호를 수행하

였음을 의미한다.

한편, 조종사의 입력에 대한 변화량을 평가할 

수 있는 척도는 다음과 같이 설정한다.

             (21)

여기서 는 각각 조종사의 입력과 비행영

역 보호 알고리즘 적용 시의 제어입력을 의미한

다. 위 값이 클수록 비행영역 보호를 위하여 조

종사의 입력과 큰 차이가 나는 한계입력을 가하

였음을 의미한다. 

또한, 조종입력의 최대 변화율을 다음과 같이 

정의할 수 있다.

 max              (22)

위 값이 클수록 제어입력 변화율이 급격한 구

간이 존재하고 있음을 의미한다. 실제 항공기 구

동 시에는 엔진의 동특성에 의해서 최대 제어입력 

변화율이 제한된다. 그러나 그 한계 내에서도 급

격한 변화를 가지는 구간이 적을수록 안정적인 비

행이 가능하기 때문에 제어입력의 최대 변화율은 

비행 안정성에 대한 성능계수로 사용될 수 있다.

Dynamic trim 알고리즘, peak response 

estimation, 그리고 제어이득 스케쥴링 알고리즘에 

대해서 각각 값을 구해 보면 표 1과 같다. 

표 1을 살펴보면, 전체적으로 dynamic trim 

알고리즘이 가장 좋은 성능을 보임을 확인할 수 

있다. 그러나 에서 보듯이 dynamic trim 알고

리즘의 경우 항공기가 한계영역에 다다랐을 때 

너무 급격한 제어입력의 변화를 일으킨다는 단점

이 있다. 반면, peak response estimation은 한 

계영역과 근접도에 있어서는 좋지 않은 성능을 

가지지만, 제어입력의 변화가 부드럽게 이루어진

다는 장점이 있다.

표 1. 비행영역 보호기법 성능 비교

한계영역 

근접도

()

제어입력 

변화량

()

최대 

제어입력 

변화율 ()

Dynamic 

trim 

알고리즘

0.00005 0.6902 9.06

Peak 

response 

estimation

0.9195 1.0188 5.4055

제어이득 

스케쥴링
5.3547 4.0698 0.77



334 신호현․이상현․김유단․김응태․성기정․최형식 韓國航空宇宙學會誌

제어이득 스케쥴링의 경우는 한계영역 근접도와 

제어입력 변화율 모두 성능이 낮지만, 설계 과정

에 있어서는 가장 간단하다는 장점을 가진다.

IV. 결  론

본 논문에서는 dynamic trim 알고리즘, peak 

response estimation, 제어이득 스케쥴링 기법을 

이용해서 항공기의 수평속도에 대한 비행영역 보

호 시스템을 설계하였다. 설계된 시스템의 성능

을 비교 검증하기 위해서 Eclipse 500 항공기의 

비선형 시스템에 대해서 수치 시뮬레이션을 수행

하였다. 그 결과, 한계영역을 벗어나지 않으면서 

최대한의 기동을 하고자 하는 경우에는 dynamic 

trim 알고리즘이, 급격한 기동을 최대한 피하며 

비행영역 보호를 수행하고자 할 때는 peak 

response estimation이 적합함을 알 수 있었다. 

제어이득 스케쥴링의 경우에는 시스템이 복잡하

여 dynamic trim 알고리즘이나 peak response 

estimation을 사용하기 힘든 경우에 활용할 수 

있을 것으로 보인다. 

후  기

본 연구는 항공우주연구소 지원으로 수행하는 

다중화 FBW 비행제어시스템 핵심기술 연구사업

의 일환으로 수행되었음. 
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