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ABSTRACT

In general, the fidelity of the aircraft dynamic model is verified by comparison with the

flight test results of the target aircraft. Therefore, the reference flight data for performance

comparisons must be extracted. This process requires a lot of time and manpower to

extract useful data from the vast quantity of flight test data containing various noise for

comparing fidelity. In particular, processing of flight data is complex because rotorcraft

have high non-linearity characteristics such as coupling and wake interference effect and

perform various maneuvers such as hover and backward flight. This study defines flight

data processing criteria for rotorcraft and provides procedures and methods for automated

processing of static and dynamic flight data using data mining techniques. Finally, the

methods presented are validated using flight data.

록

일반 으로 항공기 운동 모델의 충실도는 상 항공기의 비행시험 결과와 비교하여 검증

한다. 따라서 성능 비교를 한 기 비행 데이터를 추출하는데, 각종 잡음이 포함된 방

한 양의 비행데이터를 처리하는 것은 많은 인력과 시간이 소요된다. 특히 회 익항공기는

축간 커 링 효과와 후류 간섭 효과 등으로 비선형성이 큰 특성을 가지고 있으며, 제자리

비행, 후진 비행 등의 다양한 기동을 수행하므로 비행 데이터를 처리하는 것이 복잡하다.

본 연구에서는 회 익항공기의 비행 데이터 처리 기 을 정의하고, 데이터마이닝 기법을

이용한 정 동 비행 데이터 자동 처리를 한 차와 방법을 제시한다. 최종 으로

비행데이터를 사용하여 제시한 방법을 검증한다.

Key Words : Rotorcraft(회 익항공기), Processing Flight Data(비행데이터 처리), Data
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Ⅰ. 서 론

항공기 비행 시뮬 이터는 연구를 해 개발되

거나 조종사 훈련 등에서 다양하게 활용된다. 이

러한 활용 효과를 높이기 해 시뮬 이터에 사

용되는 운동 모델은 실제 항공기와 유사한 움직

임을 모사하는데, 시뮬 이터의 충실도를 평가하

고 활용할 수 있는 기 이 필요하다. 회 익항공

기 비행 시뮬 이터의 경우, 비행 성능 조종

특성을 평가하고 인증하기 한 FAA의 AC

120-63[1], EASA의 CS-FSTD(H)[2] 등의 기

을사용하여 운동 모델을 검증한 다양한 사례가

있다[3-8]. 이러한 국제 기 에서는 정량 시

험과 정성 시험으로 구분하며, 정량 시험인

확인 시험(Validation Tests)에서는 운동 모델의

충실도 검증을 해 비행시험 데이터와의 비교를

요구한다. 따라서 상 항공기의 비행시험 결과

를 가공 처리하여 운동 모델과 비교하기 한

기 비행 데이터를 생성하는 일은 반드시 필요

하다.

보통 비행 데이터에는 다양한 센서와 환경에

의해 각종 잡음이 포함되어 있으며, 특히 회 익

항공기의 비행 데이터는 단일 로터에 제자리 비

행, 후진 비행 등의 여러 기동들이 포함되어 있

다. 이러한 방 한 양의 비행 데이터를 처리하는

일은 많은 인 , 시간 비용을 요구하나, 비행

로그정보를 참고하여 사람이 직 으로 데이터

를 처리하여 추출하는 것이 일반 이다. 이러한

작업을 효율 으로 수행하기 해 Young은 고

도, 속도, 방 각 상태 정보가 허용 오차 안에 들

어갈 경우를 단하여 정 트림 상태를 단하

도록 자동화하 으나[9], 이는 회 익항공기의 다

양한 기동을 추출하기에 합하지 않다. 고정익

항공기의 비행 데이터를 조종간 입력 정보를 기

으로 패턴인식 기법을 사용하여 추출한 선행

연구도 확인할 수 있었으나[10], 이는 축간 커

링 특성을 가진 회 익항공기의 기동을 뚜렷하게

인식할 수 없어 합하지 않다.

일반 으로는 성능 검증을 한 기 을 정의하

고, 이에 따라 비행시험을 수행하나 본 연구에서

는 보유하고 있는 비행 데이터를 사용하여 연구

를 수행하 으므로, 비행 데이터에서 존재하는

운용 범 를 고려하여 성능 검증 기 이 정의된

다. 따라서 AC 120-63과 CS-FSTD(H)를 기

으로 비행 데이터에서 존재하는 운용 범 를 고

려하여 데이터 처리를 한 기 을 정의한다. 그

리고 비행 데이터의 통계 수치 값을 사용하여

처리 과정으로 각종 잡음을 제거한다. 처리

가 수행된 비행 데이터를 Douglas-Peucker와

K-mean 알고리즘을 사용하여 정 성능 데이터

자동 추출을 수행하고, 패턴매칭 기법을 활용하

여 동 성능 자동 추출을 수행한다. 추출된 결

과는 유사한 기종의 비행 성능 데이터와의 비교

를 통하여 검증한다.

Ⅱ. 본 론

2.1 비행 데이터 처리 기 정의

일반 인 회 익항공기 운동 모델의 성능평가

기 으로 미국에서는 FAA의 AC 120-63, 유럽

에서는 EASA의 CS-FSTD(H)가 리 사용된다.

Fig. 1은 두 평가 기 의 시뮬 이터 요구사항을

나열한 것으로, 유사한 평가 기 을 정의하고 있

다. 운동 모델의 충실도를 확인하는 경우 모두

성능 검증과 조종성 검증을 구분하 으며, 각각

의 테스트에 따른 허용 오차를 정의하 다. 본

논문에서 항공기 성능은 정 (Static) 트림 성능

을 의미하고, 조종성은 동 (Dynamic) 입력에

한 시간에 따른 항공기 반응을 의미한다. 정

성능은 엔진을 작동하는 것부터 지상에서의 운

항, 무동력 회 (Auto rotation) 등을 확인하고,

속과 고속에서의 속도 상승률 별 트림 값에

한 기 을 나타낸다. 동 성능은 조종성으로

장주기와 단주기로 구분하여 조종 입력에 한

반응 등을 확인한다.

일반 으로 성능 평가 기 은 목표하는 시뮬

이터나 운동 모델의 충실도 등 에 의해 결정되

고, 정의된 성능 평가 기 을 충족하는지 확인하

기 해 데이터 확보를 한 비행시험을 수행한

다. 그러나 본 연구에서는 기존에 보유하고 있는

500MD 비행시험 데이터만을 활용하여 연구를

수행하므로, 해당 충실도 등 에 의한 성능 평가

를 모두 수행할 수 없다. 따라서 보유하고 있는

Fig. 1. Simulator requirement of AC 120-63

and CS-FSTD(H)
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Static Trim Operation range

Level
Flight

Hover 0 knots

Forward ~ 120 knots

Climb &
Descent

Climb ~ 400 fpm

Descent ~ 700 fpm

Dynamic Maneuver Input range

Long. HQ
Long. ()

doublet input
±10%

Low
speed
HQ

Lat. ()

doublet input
±10%

Collective()

impulse input
±10%

Pedal()

impulse input
±10%

Table 1. Performance evaluation criteria

비행시험 데이터의 운용범 를 고려하여 본 연구

를 수행하기 한 성능 평가 기 을 다음 Table

1과 같이 정의하 다. 보다 다양한 기동을 포함

하는 것은 논문에서 제시할 비교 일반 인 방

법을 확 용시킴으로 가능할 것으로 사료된다.

2.2 비행 데이터 처리

비행 데이터는 측정 센서의 특성이나 진동 등

에 의해 잡음이 포함되어 기록된다. 일반 으로

역통과필터를 사용하여 1차 인 잡음을 제거하

고 필요 시 노치필터 등을 사용하여 추가 인 잡

음을 제거한다[11]. 지나친 필터 사용은 비행 데

이터 내에 운동 고유 특성을 잃어버리거나 지연

상 등을 발생시킬 수 있다. 본 연구에서 사용

되는 비행 데이터는 1차 필터를 거쳐 잡음이 제

거된 데이터이므로, 수치 분석을 통한 최소한

의 스 이크 잡음 제거를 수행한다. 스 이크 잡

음은 이블 속의 불안정성이나 센서 내부의

물리 요인 등으로 인해 발생한다. 이를 해

통계 분석을 수행하 으며, 평균, 최 , 최소,

표 편차, 앙값을 이용하여 다음 식과 같이 스

이크 잡음을 단하 다. 각 변수의 변화율에

한 표 편차 값에 일정 인자를 곱하여 이 과

의 변화율이 더 클 경우 잡음으로 단하 으며,

비행 데이터 손실을 이기 해 이 값으로

체하 다.

 
×     (1)

잡음 제거를 수행한 결과는 다음 Fig. 2와 같

다. 선이 본래의 비행 데이터이고, 실선이 잡음

제거가 수행된 결과이다. 해당 데이터에서 진

방향 가속도의 경우, 변화율의 표 편차 값

( 
)은 0.156이고 인자(

)는 30으로 설

정하여 가속도의 변화율이 4.68이 넘으면 잡음으

로 정 되었다. 진방향 가속도( ), 롤 요

각속도(, )에서 스 이크 노이즈가 발생한 것

을 확인할 수 있으며 제안한 방법을 통해 제거된

것을 확인할 수 있다.

2.3 정 성능 데이터 자동 추출

정 성능 데이터를 추출하기 해 일정 속도

와 상승률을 유지하며 3축의 가속도가 발생하지

않는 구간을 추출해야한다. 그러나 보통 하나의

비행 데이터에는 순항, 가속, 상승 등의 다양한

비행 상태와 기동이 혼합되어 존재한다. 따라서

먼 비행 데이터 상태에 따라 구간을 구분하고,

구분된 비행 데이터의 트림 상태 여부를 확인한

후 성능 평가 기 에 맞춰 모드를 분류해야 한

다. 따라서 본 연구에서는 데이터마이닝 기법을

Fig. 2. Results of flight data preprocessing
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이용하여 자동으로 비행 데이터의 구간을 분리하

고, 비행 모드를 분류하는 방법을 제시하고 비행

데이터를 사용하여 검증한다. 데이터마이닝은 방

한 데이터 안에서 체계 , 자동 으로 통계

규칙이나 패턴을 찾아내는 것으로 분류, 군집,

측 등을 해 다양하게 사용된다.

2.3.1 비행 데이터 구간 분리 알고리즘

여러 비행 상황이 혼합된 데이터에서 구간을

구분하기 해서, 먼 몇 개의 비행 상태가 존

재하는지 확인해야한다. 그리고 어느 지 에서

구간을 분리하는 것이 한지 결정해야한다.

Fig. 3은 정 비행 데이터 자동 구간 분리를

한 알고리즘으로, 1단계에서 Douglas-Peucker

(DP) 알고리즘을 사용하여 구간 개수를 산출하

고, 2단계로 K-mean 알고리즘을 사용하여 정해

진 개수에 따라 하게 구간을 분리한다.

1단계에서 먼 비행 데이터가 무 짧을 경우

여러 모드의 트림 상태를 유지하기 어려우므로

구간을 나 지 않고, 속도의 변화가 없을 경우

하나의 비행 상태를 유지한다고 단하여 구간을

나 지 않는다. 본 연구에서 사용된 비행 데이터

는 로그에 작성된 기 에 따라 구간이 잘라져 있

어 이와 같은 기 이 용가능하다. 다음으로

DP 알고리즘과 시간에 따른 속도 데이터를 사용

하여 구간 개수를 산출한다. DP 알고리즘은 벡

터 단순화 기법으로 입력된 곡선 궤 데이터의

수를 이기 해 리 사용되는 기법이다[12].

가로 축 진방향과 방향 속도의 최 -최소 차

이( , )와 세로 축 속도의 차이()를 비

교하여 입력 데이터를 결정하며, 여기에서 사용

된 3sec, 2m/sec 등은 회 익항공기의 특성이나

비행 시험에서 측정 센서 특성에 의해 튜닝되는

요소이다. DP 알고리즘을 통해 구간 개수가 결정

되면, 각속도(, , )와 가속도( , , ) 정

보를 입력으로 K-mean 알고리즘을 사용하여 구

간을 구분한다. K-mean 알고리즘은 주어진 데이

터를 개의 클러스터로 그룹화 하는 데이터마이

닝 알고리즘의 하나로써, 각 클러스터의 차이를

사용하여 분산()을 최소화 하는 방식이다[13].

다음 수식과 같이 분산을 계산하여 클러스터의

무게 심을 기 으로 평균값을 재조정한다. 여기

서 는 입력 데이터이고, 는 클러스터이며 

Fig. 3. Flow chart of automatic algorithm for separation of flight data section
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는 클러스터의 심이다.
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클러스터를 설정하고 데이터의 무게 심을

재조정하는 수식은 다음과 같다.
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2.3.2 비행 데이터 자동 분류 알고리즘

일반 으로 비행 데이터를 분류할 때 일정 기

을 가지고 분류하나 구간이 분리 된 많은 양의

비행시험 데이터를 사람이 직 단하여 분류하

는 것은 시간이 많이 소요되며, 다양한 환경

인 요소에 의한 향으로 인하여 일 된 결과를

도출하기 어렵다. 따라서 다음 Fig. 4와 같이 물

리 요도가 높은 변수를 선정하여 통계 분석

결과를 활용한 자동 분류 알고리즘을 제시한다.

먼 잘라진 데이터의 비행시간이 일정시간을

과해야 하는데, 이는 튜닝 요소로서 트림 상태

를 유지하는 최소 시간을 의미한다. 다음으로 일

반 인 트림 확인 방법과 같이 가속도와 각속도

의 평균 표 편차 통계 값을 사용하여 트림

여부를 단한다. 이때 해당 비행시험 데이터의

통계 값과 체 비행시험 데이터의 통계 값이 같

이 사용되며, 련 수식은 좌측에 명시되어 있다.

여기서 는 잘라진 해당 비행 데이터에

서 변수 X에 해당하는 평균값을 의미하고

′은 체 비행데이터에서 변수 X에

한 평균값을 의미한다. 이는 측정 센서의 특성이

나 물리 의미로 인해 각 변수의 측정 범 가

다르며, 체 데이터로부터 해당 비행시험 데이

터의 범 가 의미하는 것을 반 하기 함이다.

트림이 확인된 비행 구간은 평균 상승률을 기

으로 수평비행과 수직비행으로 나뉘어 분류된다.

본 연구에서는 진 비행에 하여 분석하므로

방향()과 수직방향 속도(), 상승률이 기

허용치보다 작아야 하며, 진방향 속도의 평

균값을 사용하여 속도 별 수평 비행의 트림 값이

산출된다. 수직 비행 분류는 수평 비행에 비해

상태가 환되는 구간이 길고 상승률을 유지하는

구간이 짧다. 이 특성을 반 하여 상승률, 수직방

향 속도, 방향 속도, 롤 자세 값의 변화가 클

경우는 배제한다. 롤 자세를 기 변수로 사용하

는 이유는 축 간의 커 링 효과로 인해 롤 자세

가 유지되지 않는 경우가 많기 때문에 이를 확인

하여 정확한 트림 상태를 악하기 함입니다.

최종 으로 트림 상태의 비행 구간에서의 평균

Fig. 4. Flow chart of automatic algorithm for trim condition classification
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상승률을 사용하여 수직 비행의 정 트림 값을

산출한다.

2.3.3 비행 데이터 자동 추출 결과

앞서 제시한 알고리즘을 사용하여 비행 데이터

자동 정 분류를 수행하 으며, Fig. 5는 하나의

비행 데이터를 자동으로 분류한 결과이다. 실제

비행 상황과 비행 수행 에 항공기의 량과 무

게 심이 변경되고, 이를 반 한 데이터 처리가

이루어져야한다. 해당 연구에서 사용된 비행데이

터는 각 비행 별 량과 무게 심에 해 측정한

값이 동일하 으므로, 모든 비행데이터의 량과

무게 심을 동일한 값으로 설정하여 데이터를 처

리하 다.

해당 비행 데이터는 제자리 비행을 수행하다

조종사의 주 로터 콜 티 입력에 의해 1,040

fpm의 상승률을 유지하며 상승하는 비행이다. 자

동 구간 분리 알고리즘인 1단계를 통해 3개의 비

행 모드가 섞여 있음을 확인하 고, 2단계 K-

mean 알고리즘으로 세 구간을 구분하 으며, 그

림의 세로 굵은 선을 기 으로 분리된 구간을 나

타내었다. 다음으로 분리된 구간에 하여 자동

구간 분류 알고리즘을 통하여 분류를 수행하

다. 수직 방향 속도() 그래 에서 명시된 것과

같이 첫 번째 구간은 –0.1015 m/s의 아주 작은

속도로 제자리 비행을 수행하는 것으로 분류되었

으며, 세 번째 구간은 1,041 fpm의 평균 상승률

을 유지하며 상승 비행을 수행하는 것으로 분류

되었다. 여기서 세 번째 구간의 상승률 데이터

변화가 큰 것을 확인할 수 있다. 본 연구에서 사

용된 비행 데이터의 상승률 데이터는 값의 변화

가 크기 때문에, 본 연구에서는 수직 비행 분류

시 수직 속도 값을 사용한다. 두 번째 구간은 제

자리 비행에서 상승 비행으로 기동이 바 는 구

간으로 트림 상태가 유지되지 않아 정 트림 데

이터에서 제외되었으며 이를 통해 제시한 알고리

즘이 하게 비행 기동 구간을 자르고 분류하

는 것을 확인할 수 있다.

이와 같은 방식으로 보유하고 있는 모든 비행

데이터를 사용하여 정 트림 성능을 나타낸 결

과는 Fig. 6과 같다. 마커는 사람이 직 트림

값을 추출한 결과이고, 별모양의 마커는 제시한

자동 추출 알고리즘을 사용한 결과이다. 굵은 실

선은 자동 추출한 결과를 곡선 일치(curve

fitting) 기법을 사용하여 나타낸 결과이다. 사람

이 추출한 결과가 자동으로 추출한 결과에 가려

져 보이지 않으나, 수평 비행과 수직 비행의

속 구간은 사람이 추출한 결과와 자동 알고리즘

을 통해 추출한 결과가 유사하다. 그러나 수직

비행의 고속 구간에서 차이가 발생하 는데, 이

Fig. 5. Results of automatic classification of flight data for static performance
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는 트림 조건에 만족하지 못하 음에도 불구하고

사람이 고속임을 감안하여 트림으로 단하 고

자동 알고리즘은 정해진 조건에 만족하지 못하

으므로 트림에서 배제하 다. 이를 통해 자동 알

고리즘이 정확한 기 에 하여 분류하 고, 사

람의 개입이 일 된 데이터를 추출하지 못하 음

을 확인할 수 있다. 십자 마커는 500MD 헬리콥

터와 유사한 체 의 형상을 보유하고 있는 OH-

6A의 정 성능 결과이다[14]. 이는 일반 인 형

상과 체 을 가진 헬기의 성능을 검증된 문헌으

로부터 획득하여 참고하기 함이다. 일반 으로

조종입력의 경우 0~100%의 범 로 트림 시 50%

와 가까운 치에 놓이기는 하나, 항공기 특성과

운용범 에 따라 차이가 있으며, 자세의 경우도

주 로터의 회 방향과 장착 각, 꼬리로터의 장착

치, 무게 심 등에 의해 트림 값에 차이가 있

다. 특히 제자리 비행 시, 꼬리로터의 추력에 의

해 발생하는 롤 모멘트를 상쇄시키기 해 주 로

터의 추력이 방향으로 향하고 이 두 힘 사이

의 모멘트를 상쇄시키는 방향으로 트림이 결정된

다. 본 비행 시험에서는 500MD가 약간의 롤 각

이 존재하는 것으로 계측되었는데, 해당 헬기

유사 형상인 OH-6A와 련된 문헌에서는 아주

작은 롤 각을 가지도록 설계되는 것을 확인할 수

있으며 이는 꼬리 로터의 치 등에 큰 향을

받는다. 한 주 로터가 앞쪽으로 기울어 장착되

어 있어 비행 시 동체의 피치 각이 양수가 된다.

속도 상승률 변화에 따라 일반 인 회 익 항

공기와 유사한 트림 경향을 나타냄을 확인할 수

있다. OH-6A 성능 데이터와 비행 데이터의 자

동 정 성능 추출 결과를 비교하 을 때, 세로

축 조종간의 속 구간을 제외하고 체 으로

유사한 경향을 보이는 것을 확인할 수 있다.

2.4 동 성능 데이터 자동 추출

동 성능은 각 조종간에 ±10%의 더블릿

임펄스 입력을 주어 반응을 비교하여 검증한다.

방 한 양의 비행 데이터에서 조종사의 조종 입

력을 효과 으로 인식하기 해 패턴 매칭 기법

을 활용한 자동 추출 방안을 제시하고, 비행 데

이터를 사용하여 검증한다.

2.4.1 비행 데이터 자동 추출 알고리즘

조종사의 입력에 한 항공기 반응을 확인하는

동 데이터 추출을 해 본 연구에서는 패턴매

칭 기법을 활용한 Fig. 7과 같은 자동 추출 방안

을 제시한다. 패턴 매칭은 주어진 데이터로부터

상을 인식하는 문제를 다루는 것으로 인지과학

이나 인공지능의 한 분야이다. 이는 크게 통계 ,

구조 , 신경망 근법과 템 릿 정합법으로 구

분하여 문제를 근할 수 있다[15]. 본 연구에서

는 통계 구조 근법을 사용한다.

Figure 7의 오른쪽 상단 실선과 같이 비행 데

이터가 주어지면 1단계에서는 통계 분석을 통

한 비행 데이터의 특징 을 추출한다. 이때 정

Fig. 6. Static performance results using automatic classification algorithm
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성능 데이터의 구간 분리 시에 사용했던 DP

알고리즘을 사용하며, 입력으로는 3 축의 각속도

와 주 로터 콜 티 조종 입력()을 사용한다.

사이클릭 조종간 입력과 페달 입력을 신하여 3

축의 각속도 정보를 사용하는 이유는 조종사의

명확한 조종 입력에 해서 각속도 데이터가 뚜

렷한 반응을 보이기 때문에 분류를 수행하기에

더 합하다.

2단계는 추출한 특징 을 사용한 구조 분석

으로 더블릿 임펄스 입력을 찾는다. 더블릿

입력의 경우 한쪽 방향으로 각속도 조종 입력

이(~) 일정크기 이상() 발생하고 반

방향으로(~) 두 배 크기의 일정 입력이

() 발생한 후 다시 반 방향으로(~)

기 크기 정도 이상의() 입력이 발생한다.

4개의 연속된 특징 이 이러한 조건을 만족 할

경우 동 더블릿 입력이 주어진 것으로 단하

여 해당 구간을 추출한다. 임펄스 입력도 입력의

특성에 맞게 동일한 방법으로 수행한다.

마지막으로, 기동 입력이 주어지기 과 후에

항공기는 일정 시간 동안 트림과 유사한 안정

인 상태를 유지해야한다. 이는 불안정한 상태에

서 조종사 입력이 인가되면 입력에 한 명확한

반응을 구분하기 어렵고, 조종사 입력 후에 안정

을 유지하는데 걸리는 시간을 확인하기 함이

다. 따라서 3단계에서는 구조 분석을 통해 추

출된 동 분석 구간에 하여 입력 후 약

0.5 간의 트림 조건을 확인한다. 이때에 3축의

각속도와 속도, 그리고 4개의 조종 입력에 하

여 확인한다.

2.4.2 비행 데이터 자동 추출 결과

앞서 제시한 방법을 통하여 동 비행 데이터

자동 추출을 수행하 다. Fig. 8은 가로축과 세로

축의 사이클릭 조종 입력에 한 자동 추출을 수

행한 결과이다. 먼 선은 잡음이 제거된 비행

데이터이고, 동그란 마커를 가진 선은 1단계의

통계 분석을 통해 추출된 특징 이다. 그리고

두꺼운 세로 방향의 실선은 2단계 구조 분석을

통해 추출된 동 입력 구간이며, 실선 안에 색

이 칠해진 구간은 3단계 트림 조건 확인을 거쳐

최종 으로 선정된 동 비행 데이터 구간이다.

가로축 사이클릭 조종 입력()의 동 성능 데

이터 추출 결과는 조종 입력과 가로축 각속도

()에서 모두 뚜렷하게 더블릿 조종 입력을 확

인할 수 있다. 그러나 세로축 사이클릭 조종 입

력()의 경우 조종사의 세로축 입력이 계속 변

경되고 있어 뚜렷하게 구간을 결정하기 어렵다.

신 세로축 각속도()의 경우 상 으로 뚜렷

한 반응을 확인할 수 있어 구간을 정하기 쉽다.

그리고 가로축은 세 개, 세로축은 두 개의 동

입력 구간이 존재하 으나 추출되지 않은 동

입력은 입력 후에 트림 상태가 유지되지 못해

추출 항목에서 제외되었다.

Figure 9는 주 로터와 꼬리로터의 콜 티 입

Fig. 7. Flow chart of automatic algorithm for dynamic performance extraction of flight data
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력에 한 비행 데이터 자동 추출 결과이다. 주

로터 입력의 경우 다른 조종 입력에 비해 반응이

지연되어 나타나므로 명확하게 임펄스 입력이 주

어지는 경우를 찾기 어려우며 주로 ~ 구간

이 이 구간에 비해 천천히 입력이 들어간다.

사람도 구간을 명확하게 분류하기 어려움에도 불

구하고 제시한 자동 추출 로직을 통하여 한

주 로터 콜 티 입력에 한 동 데이터 구간

을 추출하 다. 꼬리 로터의 콜 티 입력의 경

우 비행 지속 으로 조종사가 입력에 변화를

주는 것을 확인할 수 있다. 이로 인해 사람도 직

입력 구간을 찾는 것이 쉽지 않았으나, 제시

한 방법을 통하여 합한 꼬리 로터 콜 티 입

력에 한 동 성능 분석 구간을 추출하 다.

Fig. 8. Dynamic performance results for cyclic inputs using automatic classification algorithm

Fig. 9. Dynamic performance results for collective inputs using automatic classification algorithm
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Ⅲ. 결 론

본 논문에서는 많은 양의 데이터로부터 의미

있는 데이터를 가공하고 추출하는 데이터마이닝

의 다양한 기법을 활용하여, 많은 시간과 인력을

요구하는 비행 데이터 처리를 자동으로 수행하는

방안을 제시하고 검증하 다. 먼 보유하고 있

는 500MD 비행 데이터를 분석하여 성능 평가

기 을 정의하고, 통계 분석 값을 사용하여 스

이크 잡음을 제거하 다. 그리고 Douglas-

Peucker와 K-mean 알고리즘을 사용하여 정

비행 데이터를 자동 추출하고, 패턴 매칭 기법을

사용하여 동 비행 데이터를 자동 추출하 다.

본 연구를 통하여 많은 시간과 인력이 요구되

는 회 익 항공기의 비행시험 데이터 처리 추

출 과정을 빠르고 하게 자동으로 처리할 수

있다. 이는 복잡한 특성을 가진 회 익항공기의

운동 모델을 개발할 때, 유사성 비교를 한 기

데이터로 활용된다.
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