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Abstract 

  The purpose of this paper was to present a model analysis-based design process and verification results for 
the high-lift control system of aircraft. For this, we used Matlab/Simulink, one of the most widely-used 
physical modeling tools. The high-lift control system can be divided into three domains. (i.e., Electronic 
control domain, Hydraulic actuation domain, and Mechanical power transmission domain) Based on this 
division, we modeled each of the major domains and sub-components, and integrated them to complete the 
complicated system model. During the development process, each model block was tuned by referring to the 
results of pre-test and parts acceptance tests. As a result, the entire performance model and the developed 
system were completely verified, through unit components and system integrated performance tests. Finally, 
we summarize the process and results applied to the design process of high-lift control system and present 
future work.

초초    록록

  본 논문에서는 항공기 고양력 제어시스템의 모델해석 기반 설계과정 및 검증결과를 제시한다. 이를 
위하여 가장 많이 사용되는 상용 물리모델 툴 중 하나인 Matlab/Simulink를 활용하였다. 고양력 제어시
스템은 기능 및 주요 에너지 흐름에 따라 전자제어, 유압구동, 그리고 기계동력전달 도메인의 3가지 도
메인으로 나눌 수 있다. 우리는 이에 근거하여 주요 도메인 및 하위 부품 각각을 모델링 한 후 그것을 
통합하여 전체 시스템 모델을 완성하였다. 모델링 과정에서 각각의 모델 블록은 자체 사전시험 및 부품
의 수락시험 결과를 참고하여 튜닝하였으며, 결과적으로 전체 성능모델과 개발이 끝난 단위 제품 및 전
체 시스템은 각각의 제품단위 시험 및 시스템 통합 성능시험을 통해 완전히 검증되었다. 마지막으로 고
양력 제어시스템의 개발과정 및 결과를 요약하고 추후 과제를 제시할 것이다.
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11..  서서        론론

  본 논문에서는 실제 항공기/전투기의 고양력 제어시

스템 개발 프로세스와 함께 이를 설계, 개발하기 위한 

성능해석 모델과 시험결과 등을 제시한다.

 고양력 제어시스템은 항공기 2차 조종면으로 양날개 

플래퍼론 외측에 각각 부착되어 이착륙 시 날개에 작

용하는 항력과 양력을 변화시키는 장치이다. 시스템을 

강하시킴으로써 날개 캠버 및 받음각(AOA)이 증가하

여 더 깊은 강하각으로 착륙을 가능하게 한다[1,2].
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  비행 시 외부로부터 외란이 존재하는 상황에서 고양

력 제어시스템이 정상적으로 구동되기 위해서는 시스

템 레벨에서 그 위치를 직접 제어하는 것이 필요하다. 

현재까지 시스템 레벨에서 이를 피드백 제어하기 위한 

많은 시도들이 있어왔다[3-8].

  본 논문에서는 실제 항공기 또는 전투기에 탑재되는 

비행제어시스템과 제어 모델, 그리고 고양력 제어시스

템에 대하여 설명한 후 해석에 기반한 개발과정, 그리

고 그것의 시험검증에 관하여 설명할 것이다.   

  한편, 현재 항공기 동력생성 도메인으로서 전기 또

는 유압동력 중 어느 것을 활용하느냐의 문제는 적용 

항공기에 따라 다르다. 현재 항공기 운용 특성 상 크

기와 무게에 비해 동력과 시스템의 응답성이 높아야 

하므로 많은 경우 유압을 활용하여 구동 동력을 생성

한다. 하지만, 유압도메인 활용 시 환경 문제와 설비, 

운용의 편의성 등의 이슈로 민간기의 경우 점차 전기

식 동력 생성방식으로 대체되고 있으며, 현재에도 전

투기 제외한 많은 민간기의 경우 전기모터를 활용하여 

개발 및 생산 중에 있다. 본 논문에서는 전투기 동력

생성 방식에 해당하는 유압 동력 방식에 관해 다루며, 

그 중 고정 사판식(Fixed displacement) 유압모터가 

활용된 고양력 구동시스템 모델을 제시할 것이다.  

  모델개발 플랫폼으로서 물리적 모델 툴로 널리 알려

진 소프트웨어인 Matlab/Simulink가 활용되었다. 

Matlab/Simulink는 서로 다른 제작업체, 엔지니어들 

간의 소프트웨어 협업을 위한 기반(Mockup 

interfacing) 모델링 툴로서 실제 산업 분야의 기계시

스템 개발과정에서 가장 널리 활용되는 개발 소프트웨

어 중 하나이다[7,8]. Matlab/Simulink는 서로 다른 

소프트웨어 간의 결합을 위한 환경이 잘 갖추어져 있

으며, 모델을 모듈화하는 것이 가능하여 모듈화된 모

델 블록을 조합하여 결과를 추출하는 것이 가능하므로 

개발 협업에 용이하다. 또한 모델 내부를 숨기는 것이 

비교적 간단하므로 업체 간 기술보호가 가능하다. 따

라서 본 논문에서는 Matlab/Simulink을 활용한 성능 

모델을 소개한다.

  현재까지의 항공기 개발에서 모델을 주도적으로 설

계과정에 활용하는 연구는 종종 있어왔다[9-13]. 하

지만, 항공기, 전투기 등 개발 시 방산 기밀성 유지 목

적에 의해 항공기 고양력 제어시스템 개발 시 모델과 

모델해석을 기반으로 이를 개발프로세스에 주도적으로 

활용하고, 그것을 검증하기 위한 시험장비의 개발 및

FFiigg..  11  Development Process based V-Model  

시스템 성능시험 결과를 제시하는 연구결과는 거의 발

견되지 않는다. 따라서 이 논문의 기여는 다음과 같다.

  1) 고양력 제어시스템의 개발, 설계 시 물리적 모델  

     을 활용하는 개발 프로세스에 대해 제시한다.

  2) 고양력 제어시스템의 주요 도메인을 물리적으로  

     묘사한 모델을 제시하고 상세히 설명한다.

  3) 실제 시스템 개발 성능시험을 수행하여 모델해석  

     과 비교한 시험 결과를 제시한다.

  본 논문에서는 항공기 고양력 제어시스템의 초기모

델[7,14]을 확장, 발전시킨 모델을 토대로 실제 시험

장비 개발 과정 및 시스템 성능시험을 수행한 결과를 

함께 제시한다. 본 논문의 나머지 부분의 구성은 다음

과 같다. 먼저, Sec. 2에서는 배경지식 및 시스템 모

델 해석에 기반한 개발과정에 대해 간략히 설명한다. 

Sec. 3에서는 고양력 제어시스템의 전자, 유압, 기계 

도메인에 대하여 상세히 설명한 후 통합모델을 제시한

다. Sec. 4에서는 요구도 설정 및 주요 성능시험 항목

들과 각 시험 절차에 관해 간단히 설명한다. Sec. 5에

서는 해당 시스템의 성능을 검증하기 위하여 개발된 

통합 성능시험 장비와 시험장비 설계 이슈, 시험장비

의 생산자-사용자 시험 등을 통한 검증과정에 관하여 

설명한다. Sec. 6에서는 성능해석 결과와 실제 제품의 

시험결과를 비교하고 설명한다. 마지막으로 Sec. 7에

서는 앞으로의 추가 과제에 관하여 설명할 것이다.
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FFiigg..  22 Multiple Domain of High-lift Control System 

22..  고고양양력력  제제어어시시스스템템  개개발발

22..11  항항공공기기  고고양양력력  제제어어시시스스템템
  항공기 고양력 제어시스템은 비행 중 외부로부터의 

다양한 외란이 존재하는 환경에서 제어가 가능하도록  

비행제어컴퓨터(Flight control computer FCC)로부터 

시스템 레벨로 제어된다[3,7,14]. 시스템의 상위 레벨 

제어(High level control)는 위치 입력에 대해 회전위

치를 출력으로 피드백 받아 수행된다. 고양력 장치의 

위치를 직접 제어하는데 시스템 끝단에 장착된 

RVDT(Rotational variable differential transducer)를 

통해 회전 위치가 측정된다. 동시에 고양력 장치를 회

전시키는 동력생성장비(Power drive unit)에도 회전위

치센서가 추가로 장착된다. 두 개의 RVDT 사이에는 

시스템 구동축에 장착된 기어 작동기(Rotary geared 

actuator)에 따른 위치 및 속도 차이가 존재하므로 그

것의 기어 비가 고려되어 실시간 위치 비교하는 과정

을 거침으로써 시스템 고장 등에 대응할 수 있다. 만

약 두 RVDT 사이의 회전 측정량의 차이가 일정 차이 

이상이 발생하면, 비행제어컴퓨터는 안전모드(Safety 

mode)로 자동 변환된다[7,14].

  고양력 제어시스템의 하위 레벨 제어(Low level 

control)는 원하는 위치로 추종하는 시스템의 속도를 

제어한다. MCV(Main control valve)를 통과하는 유량

은 밸브의 슬롯(Slot)의 열린 양에 의존한다. MCV 내

부 밸브 스풀(Spool)의 선형 변위와 슬롯의 열리는 양

이 비례하고 슬롯 변위에 따라 시스템 속도가 극적으

로 변화하므로 MCV 스풀 및 슬롯은 매우 정밀하게 

가공되어야만 한다. 일반적인 항공기 슬롯의 제작 공

차는 미크론 단위 수준이다. 한편, 사용자 작동 편의 

상 위치제어의 오버슈트(Overshoot)가 0에 가깝게끔 

설계되어야만 하며, 또한 반응속도가 너무 빠르거나 

느리면, 조종의 편의성이 떨어지므로, 완성도가 높은 

FBW(Fly by wire) 구현을 위해서는 숙련된 조종사들

이 느끼는 가장 편안한 제어 민감성, 반응성 등을 종

합적으로 만족할 수 있도록 설계되어야만 한다. 본 논

문에서의 전체  제어 구조와 설계 요구도는 각각 Sec. 

3, Sec. 4에서 설명할 것이다.

22..22  모모델델기기반반  고고양양력력  제제어어시시스스템템  개개발발프프로로세세스스
  고양력 제어시스템은 시스템 엔지니어링 개발 플로

우인 V-모델(Fig. 1)을 토대로 개발과정에 활용되었으

며, 성능해석 모델은 개발 단계 각각에 활용되었다.

  Figure 1에서의 요구도 분석(Requirement 

analysis)단계는 체계 상위 요구도에 따른 개발 요구

도 설정 단계를 가리킨다. 주요 요구도 일부가 Sec. 4

에서 서술되었으며, 시스템 요구도 명세서(System 

item specification)가 산출된다. 

  요구도가 설정되면 Fig. 1의 시스템 설계(System 

design) 단계로 들어간다. 이 단계로의 진입을 위해 

기본설계회의(Preliminary design review)가 수행되
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며, 관련 자료들이 산출물이 된다. 마찬가지로 상세설

계(Critical design)단계로의 진입을 위해서는 상세설

계회의(Critical design review)가 수행되어야만 한다. 

성능 모델은 요구도 분석 단계에서부터 모델 초안이 

수립되어 결과를 추출하며, 이 후 기본설계, 상세설계

에 이르기까지 튜닝(Tuning)되면서 모든 설계의 확정 

및 의사결정 단계에 과정에 관여한다. 구현된 모델 및 

해석 결과가 각각 Sec.3과 Sec. 6에 서술된다.

  설계 단계가 끝나면 Fig. 1에서의 단위 구성품 제작 

및 시험 (Module design & Unit testing) 단계로 들

어간다. 이 단계에서는 각 단위 구성품들의 자재명세

서(Bills of material, BOM), 도면(Drawing), 조립공정

서(Assembly process layout) 등이 산출된다. 성능에 

결정적인 영향을 미치는 하위 구성품의 경우 자체적으

로 구성품 단위 시험 장비를 구성하여 개별검증하기도 

하는데, 이 과정에서 모델이 활용되는 예시로서 참고 

문헌[2]을 참고하도록 한다. 

  시스템 통합시험(Integration & System testing)단

계에서는 단위 구성품 별 시험 검증 및 전체 시스템 

시험을 준비한다. 이 단계로의 진입을 위해서는 인수 

및 인증시험 계획, 절차서 (AT & QT plan, 

procedure), 시험장비 제작규격서(Test-stand 

requirement specification) 작성이 완료되어야만 한

다. 시험 절차 및 시험장비 제작에 관해서는  Sec. 

4-5에서 그 일부를 소개한다.

  마지막으로 Fig. 1의 인수시험(Acceptance testing) 

단계에서는 양산단계 전 최종 개발 시험이 수행되며, 

모든 요구도 만족 여부가 확인되어야만 한다. 인수 및 

인증 시험보고서(System AT & QT certification 

report) 등이 주요 산출물에 해당한다. 시험 수행 시 

모델해석이 동반되며, 시험결과와의 차이를 비교함으

로써 시험과정의 적절성을 판단할 수 있다. 실험자는 

해석 엔지니어와 함께 초기에 시험이 불안정하게 수행

될 경우 모델 해석 등을 통해 이상 유무를 판단함으로

써 반드시 제품을 미리 보호해야만 한다. 통합시험 결

과 성능해석 모델은 최종적으로 튜닝된다. 요약하자면, 

고양력 제어시스템 개발과정의  요구도-설계-제작-시

험 등 일련의 전 과정에 있어 모델을 적극적으로 활용

함으로써 품질향상 및 개발 오류 등에서 비롯되는 시

간과 비용을 줄일 수 있었다[15-17].
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33..  고고양양력력  제제어어시시스스템템  모모델델

  이제 고양력 제어시스템의 모델에 대해 설명한다. 

항공기에서 동력 에너지의 흐름은 3개의 멀티 도메인

으로 구성되어 있다. 1)다양한 센서 값을 전달받아 상

위/하위 레벨 피드백 제어를 수행하는 전자 도메인; 2)

유압을 공급받아 전자 도메인의 제어 명령으로부터 기

계동력을 생성하는 유압 도메인; 3)생성된 동력을 토

크 전달 축에 전달하여 고양력 장치를 회전시키는 기

계 도메인이 그것이다. (Fig. 2) Sec. 3.1-3에서 각 

1-3) 도메인의 Simulink 모델을 각각 제시, 설명한다.

33..11  전전자자  도도메메인인  모모델델
  전자 도메인은 비행제어루프에서 내부 고양력 제어

시스템 위치제어를 위한 제어루프이며, 센서 측정 값

을 신호 처리하는 도메인이다. 따라서 전자 도메인 모

델은 발생 가능한 피크 특성의 노이즈, 리플 제거, 체

계 내 고양력 제어시스템에 할당된 한계 전류량, 변조/

복조화 등을 구현하며 아날로그필터, 전압 세츄레이션

(Saturation) 등을 포함한다. 이를 활용하여 고양력 시

스템의 동적거동을 해석하는 동시에 제어성능 향상, 

응답특성 개선 등의 목적을 달성할 수 있다. 고양력 

시스템의 제어 루프를 포함하는 구조를 루프 클로저

(Loop closure)[2,7,14]라고 하며, 위의 Fig. 3에서 

그것의 구조 및 전자 도메인 모델을 확인할 수 있다.

  Figure 3의 모델과 Eq. 1의 상수 는 위치센서 기

어비, 고양력 제어시스템과 토크전달 축에 장착되는 

기어 작동기의 기어비 등이 복합적으로 고려된 상수로
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   

 
       (1)

       


   

 
 



 

       (2)

 ,  ,   는 각각 기어 작동

기 기어비, RVDT 기어비, RVDT 분해능 

[Vrms/deg], RVDT 복조화 게인을 가리킨다. 상수 

는 동력생성장비의 회전위치와 고양력 시스템 위치의 

회전량 차이를 보상한다. 제어 루프 상에서의 제어 파

라미터는 주파수 응답성, 목표 오버슈트, 제어 속도 등

을 종합적으로 고려하여 수정, 설계된다. 파라미터 

는 항공기의 삼중채널 구조를 가리키는 것으로 한 

채널의 신호전달에 문제가 있을지라도 비행제어컴퓨터

에서 입력전류를 변경시키거나, 적어도 특정 범위 이

상의 제한 성능이 발휘되게 함으로써 기능상으로 항공

기 고양력 시스템 작동에 문제가 없게끔 하게 하는 기

능을 구현한다[2,7,14]. 따라서 모델 상에서 는 항

공기의 3개의 동일한 비행제어루프가 병렬 배열을 나

타낸다. 참고로 항공기를 포함한 많은 기계제품에서는 

1-3 채널 등이 작동할 때의 각각의 경우에 대하여 고

장 모드, 고장-안전 모드 등을 정의하여 작동 및 성능 

요구도를 다르게 설정하여 시스템을 설계한다. 

  한편, 전자도메인의 모터 선형변위는 Eq. 2를 따른

다. 전기모터와 유량제어장치의 MCV 스풀 변위 은 

직결되어 있으며, Eq. 2의  ,  ,  , 각각 

질량-스프링-댐퍼 시스템으로 모델링하였을 때 유량

제어장치의 슬롯 물리적 파라미터를 가리킨다. 실제 

개발과정에서는 실제 질량 및 실험/측정 값을 활용한

다.    , 는 각각 유동력(Flow force), 선형모

터 힘, 모터 힘 상수를 가리키는데 는 선형모터의 

전류 와 의 관계를 정의하는 통상적인 모터 스펙

이다. 모터의 삼중화 구조를 고려해야만 하므로 슬롯 

변위 에 작용하는 은 파라미터 를 고려하여 

Eq. 2와 같이 계산된다. 는 MCV 슬롯 변위 와 

유동 입/출력에서의 압력차, 그리고 밸브 상세 형상에 

의해 밸브 움직임을 방해하는 반력으로 밸브의 제어를
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어렵게 하는 요소이다. 통상적으로 유동력은 수학적으

로 초기 접근할 수 있지만[6,7], 결국 밸브 형상에 따

라 값이 극적으로 변화하므로 제작 전 시험 등을 통해 

실험데이터를 확보하여 이를 최소화하는 방향으로 설

계되어야만 한다[19].

   Figure 4는 전자 도메인 내부의 전기모터 구동드라

이브 모델이고 저항, 인덕턴스, 포스모터에 모터 구동

을 위한 PWM 구동, 역기전력(Back EMF) 발생에 관

한 하드웨어 구성을 반영한다.

33..22  유유압압  도도메메인인  모모델델  
  고양력 제어시스템의 유압도메인은 유압에 의해 동

작하는 단위 구성품의 집합이며, 전자도메인에서의 선

형모터 변위명령에 의해 제어된다. 유압도메인에 해당

하는 단위 구성품은 크게 유량제어장치, 동력생성장비

이며, 각각 기능적으로 유량을 제어하며, 제어된 유량

을 이용하여 동력을 생성한다[2,6].

  유량제어장치는 크게 MCV, FSV(Fail-safe valve), 

SOV(Solenoid valve)으로 구성되며, 동력생성장비는 

유압모터, 기어박스, 정지모듈, RVDT 등으로 구성된

다. 비행제어컴퓨터는 유량제어장치와 동력생성장비로

부터 센서 값을 전달받아 제어명령을 계산한다. 동력

생성장비 출력축의 회전변위는 고양력 제어시스템 회

전변위와 기어비에 해당하는 비례관계를 가진다. Fig. 

5에 유압 도메인을 간단히 도식화하였다. 

  MCV 슬롯은 선형모터 출력축에 직접 연결되므로 

모터 선형변위에 의해 MCV 출력변위가 결정된다. 또

한 비행제어 컴퓨터에서 SOV로 일정 전류를 인가함에 
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System

따라 FSV의 유로가 열려 유압모터로 유량이 전달되

며, 유압모터는 시스템 토크를 발생시킨다. 따라서 고

양력 시스템의 성능은 MCV 설계. 즉, MCV 밸브 슬

롯 모양, 슬롯-슬리브 간 간극(Clearance), 수압면적, 

밸브 길이 등에 의해 결정된다고 볼 수 있다. 참고로 

MCV 상세 설계는 서로 다른 도메인 간 에너지 전달 

및 보존이론인 결합이론(Bond theory)[20]에 기초한 

상용 소프트웨어인 AMESim을 활용하였다. AMESim

은 유압에 특화된 프로그램으로 이를 활용한 많은 모

델링 및 설계 결과가 존재하는데[21,22], 이 논문에서

는 MCV 단독의 설계 및 결과 분석을 위한 AMESim 

모델은 다루지 않았다. 한편 MCV 슬롯-슬리브는 오

버랩으로 설계하였으며 일반적으로 언더랩 설계는 밸

브의 반응성을 높이며, 오버랩은 동작의 안정성이 더 

높다[19]. 항공기의 경우 사용자 동작에 의한 미세한 

반응성 향상과 안정적인 동작 간 가치 선택

(Trade-off)을 고려하여 밸브를 설계한다. 한편, 항공

기 MCV의 경우 제작의 어려움에도 불구하고 MCV 슬

롯 모양을 사각으로 제작하는데, 이를 통해 유량을 선

형적으로 제어할 수 있다[6,19]. 사각 슬롯의 MCV를 

포함하는 유량제어장치는 다음과 같이 모델링된다[7].

 







    (3)

     
 

 

 




 



 

 


                                               (4)

  Equation 3-4의 ,   ,  , , ,  ,  , 

 ,  ,  , 는 각각 유량, 공급, 리턴유로의 

유량계수, 슬롯의 너비, 유체 밀도, 공급, 리턴압력, 밸

브 양단에 걸리는 부하압력, 압력손실, 밸브 양단 각각 

C1, C2 포트의 압력을 가리킨다. 위 식으로부터 슬롯

이 열리는 유량면적 가 변위 에 따라 선형적으로 

조절되는 것을 알 수 있다. 상세 설계과정에서의 유량

제어장치 설계는 AMESim을 활용하였는데, 관련 내용

은 전체 시스템 성능을 다루는 본 논문의 주제에 포함

되지 않으므로 참고 문헌[2]을 참고하도록 한다.

  유량제어장치에 의해 제어된 유량은 동력생성장비의 

유압모터로 입력되면서 모터 양단의 압력 차에 의해 

토크 가 발생하며 아래와 같이 모델링 되었다

[7,14,19]. Eq. 5는 동력생성장비의 발생토크 모델로 

 ,  ,  , ,  ,  , 는 각각 유압모터 용적

[in^3/rev], 모터 양단에 걸리는 부하압력, 점성계수, 

유체점성, 유압모터의 회전위치, 기계적 마찰계수, 모

터 공급압력에 해당한다[19].  유량제어장치를 통과하

는 유량과 동력생성장비를 통과하는 유량은 같으므로 

Eq. 3, 6의 유량은 같은 물리량이다.

        
 


   (5)

               
 




  


 

          (6)

  Equation 5의 2, 3번째 항은 각각 점성마찰, 기계마

찰에 의한 압력손실로서 점성마찰 압력손실은 점성 값

에 직접적으로 비례하여 유온 변화에 따른 압력손실 

영향성을 반영한다. 항공기의 경우 MIL-PRF-83282, 

MIL-PRF-87257을 주로 유압유로 사용하며 유체점성

은 온도가 낮아질수록 대수적으로 커지므로 유온이 감

소할수록 모터 토크손실이 극적으로 증가한다[19,23]. 

따라서 항공기 개발 시 이러한 유온 변화에 따른 성능

영향성이 고려되어야만 운용온도 범위에 따른 최소성

능을 제시할 수 있다. 또한 위의 식에서 알 수 있듯이 

기계마찰손실을 모델링할 때 분모에 속도 항이 있어 

시스템이 0에 가까운 속도에 갈 때 불연속점에 의해 
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            


           (7)

             ×         (8)

발산하거나 피크 특성의 압력손실 양상을 보이므로 이

를 실제로 모델링할 때 데드존(Dead zone) 또는 세츄

레이션[7,19]이 반영되면 견고한 모델을 구축할 수 있

다. Eq. 6은 유압모터 회전, 점성에 따른 유량 및 누

유계수로서  , ,은 경험적, 실험적으로 결정

되는 총 누유, 내부 및 외부 누유상수이다[7,19].

33..33  기기계계  도도메메인인  모모델델
  Equation 5의 동력생성장비 출력토크는 고양력 제

어시스템의 회전축에 해당하는 동력전달 축을 통해 전

달된다. 동력전달 축의 특정 위치에는 동일한 기어비

를 가지는 개의 기어 작동기가 장착되어 고양력 장

치와 동력전달 축을 기계적으로 직접 연결한다. 

  본 논문의 성능해석에서는 공력에 따른 시스템의 탄

성변화는 배제하여 N개의 기어 작동기 출력 및 회전

각 위치가 강체와 같다고 가정하였다. 이 때, 시스템의 

회전위치 및 출력토크는 기어 작동기의 기어비 및 효

율에 의해 결정되므로 Eq. 7-8와 같은 관계를 가진다.

    ,  ,   ,  는 각각 고양력 시스템 

회전위치, 유압구동장치 전체 기어비, 작용 토크, 그리

고 기어 작동기 효율에 해당한다. 우리는 고양력 제어

시스템 면과 기어 작동기의 기계 도메인 모델을 강체

로 가정하여 모델링하였으므로 개 기어 작동기는 

Fig. 6과 같이 하나로 통합된 기어 작동기로 간단히 

모델링하였으며, 만약 기어 작동기 각각의 설계에 관

심이 있다면, 작동기 내부 기어설계, 부하에 따른 변형 

및 구조적 강도 등을 고려해야만 한다. 

44..  고고양양력력  제제어어시시스스템템  요요구구도도  및및  평평가가

  이 장에서는 시스템 주요성능 항목들의 요구도 및 

검증 조건을 간단하게 설명한다. 

  요구도는 항공기 상위 시스템의 성능 요구도, 또는 

하위 시스템 간의 우선순위에 의해 결정된다. 예를 들

어 항공기 체계의 공력부하 시험에서 부하 데이터를 

얻을 때 고양력 제어시스템은 항공기 체계 내구성 수

명 요구도 시간 동안 해당 공력부하 하에서 시스템 고

장이 발생하지 않아야만 한다. 이러한 기능조건으로부

터 최대토크(Stall load), 최대동작부하(Maximum 

operating load) 요구도 값 등이 결정된다. 또한 포스

모터 전류요구도가 1 Amp라고 가정했을 때 이는 항

공기 전력체계로부터 고양력 제어시스템 포스모터에 

할당 가능한 전류량일 것이다. 이와 같이 항공기 체계

는 체계 단위의 성능해석과 함께 각 하위 시스템 간의 

우선 순위를 고려하여 체계 기능 요구도 트리를 구성

하여 하위 시스템 요구도를 결정한다. Sec. 4.1.1-4의 

본 시스템 주요 요구도는 항공기 체계의 성능해석 및 

분석으로부터 비롯된 요구도에 해당한다. 그 외 하위 

제품 검증 또한 해석 및 시험 수행되었으나 시스템 성

능을 다루는 본 논문의 주제에는 포함되지 않으므로 

여기에서는 다루지 않는다.

  한편, 방산목적에 근거, 비밀유지를 의해 시험 요구

도의 직접적인 수치를 밝히지 않았다. 이러한 이유로 

결과의 분석을 위해 문자 A-J를 활용하여 Sec. 4의 

시험 항목들의 요구도와 Sec. 6의 해석 및 시험결과 

오차를 간접적으로 비교, 분석하였다.

44..11  시시스스템템  주주요요성성능능  요요구구도도
44..11..11  무무부부하하속속도도((NNoo--llooaadd  RRaattee))
  시스템 무부하인 상태에서 고양력 제어시스템의 무

부하 속도를 해석, 시험 검증한다. 동력생성장비 무부

하 조건에서 비행제어 위치 입력에 최대입력속도 이하 

경사(Ramp) 위치 입력을 가하였을 때, 동력생성장비 

엔코더에서 A rpm 이상의 속도가 검출됨을 확인한다. 
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44..11..22  정정격격속속도도((RRaatteedd  VVeelloocciittyy))
  시스템 정격하중 B Nm인 상태에서 고양력 제어시

스템 정격속도를 해석, 시험 검증한다. 동력생성장비에 

B Nm 부하 및 최대입력 속도 이하의 경사 위치 입력

을 가하였을 때, 동력생성장비 엔코더에서의 속도가 

(0.65)×A rpm 이상임을 확인한다.

44..11..33  최최대대토토크크((SSttaallll  LLooaadd))
  고양력 제어시스템의 최대토크를 해석, 시험 검증한

다. 비행제어 위치입력에 최대입력 속도 이하의 경사 

위치 입력을 가하면서 천천히 부하를 증가시켜 속도를 

서서히 감소시켰을 때, 속도가 0 rpm이 되는 순간에

서의 동력생성장비 토크센서 검출 부하가 (2.01)×B 

Nm 이상임을 확인한다.

44..11..44  주주파파수수응응답답((FFrreeqquueennccyy  RReessppoonnssee))
  시스템 무부하 상태에서 고양력 제어시스템 서보밸

브가 동작되고, 루프 클로저의 제어로직이 적용되었을 

때, 주파수응답을 해석, 시험 검증한다. 비행제어 위치

입력에 특정 진폭의 사인(Sine) 위치입력을 가하였을 

때, RVDT의 위치출력 결과가 보드선도의 0.5, 1, 2, 

5 Hz의 각 주파수에서 알파벳 C~J로 표현된 요구도 

범위 안에 있는 것을 확인 한다.

55..  시시스스템템  성성능능시시험험장장비비  설설계계

55..11  성성능능시시험험장장비비  운운용용조조건건
  이 장에서는 고양력 제어시스템 성능시험장비 설계

에 대하여 설명한다. 시험은 비행제어 루프 클로저, 유

량제어장치, 동력생성장비, 동력전달 축을 대상으로 하

였다. 시험장비는 부하의 인가를 위하여 시험 대상물 

동력전달 축 끝단으로 부하를 독립적으로 인가할 수 

있도록 독립적인 유압공급장비(Hydraulic power unit)

를 활용하여 유압이 공급될 수 있도록 설계되었다. 압

력, 유량, 온도 등 시험장비 운용 조건은 아래와 같다. 

앞서 언급한 바와 같이 유압유 점성의 영향으로 저온 

환경에서 더 큰 성능저하가 발생한다[23]. 이러한 이

유로 영하 10도 이하의 저온 환경조건에서 유종이 시

스템 성능을 결정짓는 중요한 요소가 된다. 

 

Table 1 Operating Condition of Test Stand
Operating Stand Load 유압 Stand

Supply Return Supply Return

Pressure
3000

(+100/0)
psig

50
(+50/0)

psig

3000
(+100/0)

psig

50
(+50/0)

psig

Flow 20 gpm Max. 50 gpm Max.

Fluid MIL-PRF-83282

Fluid
Temp.

150 ±10 ℉

Ambient
Temp.

70 ±30 ℉

55..22  성성능능시시험험장장비비  구구성성  및및  기기능능
  시험장비의 구성은 크게 1)시제 유압공급 스탠드, 

2)부하 유압공급 스탠드, 3)제어/계측 콘솔로 구성되

며, 시험 대상물은 시제 유압공급 스탠드에 장착된다. 

각 시제 유압공급, 부하 유압공급 스탠드는 각각 독립

적인 유압을 공급받아 시제와 부하 시스템에 유압을 

공급한다. 따라서 유압공급 타이밍 등을 정확히 제어

하는 것이 매우 중요하다. 제어/계측 콘솔은 각 스탠드

의 독립적인 유압공급을 제어한다. (Fig. 8)

  시험 대상물은 유량제어장치, 동력생성장비, 동력전

달 축으로 구성된다. 동력전달 축 끝단에는 부하를 생

성하는 부하모터가 직결되어있으며, 축의 좌/우 측은 

각각 시제 유압공급 스탠드, 부하 유압공급 스탠드 부
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FFiigg..  88 Performance Test Stand Schematic 

에 해당한다. 유압 공급, 회수 라인에는 체크밸브가 장

착되어 역류를 방지한다. 

  시제 공급라인에는 유온계가 장착되어 유온을 실시

간 체크할 수 있으며 시제 공급, 부하 공급, 유압모터 

Drain 라인에는 유량계가 장착된다. 한편 시제 공급/

회수, 부하 공급/회수 라인 및 유압모터 인/아웃 라인

의 시제 C1/C2, 부하 C1/C2라인에 총 8개의 압력계

가 장착되는데, 각 라인별 압력을 체크하는 것은 시험 

시 장비 고장문제, 시제파손, 오일 누유 등의 여러 가

지 문제를 파악하는데 유용하다. 장비의 각 위치 별 

압력 데이터의 실시간 모니터링은 데이터를 통한 시험 

디버깅에 필수적인 요소이다. 시제 공급압력 라인에는 

축압기가 장착되어 발생 가능한 진동, 소음 및 압력 

충격을 흡수하며, 장비의 셋업 및 소프트웨어 수정과

정에서의 의도치 않은 서지압력을 방지하고자 하는 용

도로 사용된다. 축압기의 사용은 볼밸브의 개폐에 의

해 사용자가 결정할 수 있도록 설계하였다.

  최소 3000 psi 이상의 부하압력(Load pressure)이 

시험 대상물에 공급하기 위하여 시제, 부하시스템 부

분의 공급/회수 라인에 감압/릴리프(Reducing/Relief) 

밸브를 달아 각각 공급압력을 3100 psi로 일정하게 

유지시키고, 유압 흐름 시 회수라인의 압력 100 psi를 

유지할 수 있게끔 하였으며, 유압제어를 위해 Rexroth 

사의 솔레노이드 밸브를 사용하였다. Fig. 8 우측 부하

시스템 부에는 솔레노이드 밸브와 유량제어 밸브를 장

착하여 압력과 유량을 제어하고자 하였다. 한편 동력

FFiigg..  99 Test Console Signal Configuration 

             
  

 
           (9)

축 끝단에는 고양력 장치 형상에 따른 실제 관성 

을 축소한 관성체 의 탈/장착이 가능하다. (Eq. 9)

  Figure 9에서 제어/계측 콘솔의 인터페이스를 확인

할 수 있다[24]. 그림에서와 같이 제어/계측 콘솔은 

테스트 스탠드로부터의 제어, 센서 신호를 아날로그 

입출력, 디지털 입출력 인터페이스 보드를 통해 주고 

받는다. 시제로부터의 삼중화 피드백 신호와 제어신호

를 독립적인 별개의 보드를 통해 주고 받으며, 이러한 

신호들은 통합되어 프로그램 가능한 FPGA인 

Compact RIO를 통해 처리된다. 한편, 데이터는 네트

워크 기반 저장장치 (Network attached storage, 

NAS)로 전달되어 데이터를 실시간 저장하며, 비행제

어컴퓨터 루프 클로저 제어루프는 LabView 프로그램

으로 구성되어 각 변수의 튜닝이 가능하도록 하였다. 

제어루프 속도는 콘솔의 연산속도와 독립적으로 구현

하기 위하여 개별의 연산장치를 사용하였다. 본 성능

시험장비 콘솔의 구성 및 설계에 대한 자세한 설명은 

참고 문헌[24]을 참고하도록 한다.

55..33  통통합합  성성능능시시험험장장비비  설설계계  이이슈슈  
  앞서 언급한 바와 같이 본 시험장비는 부하시스템 

동력생성을 위해 유압동력을 선택하였다. 전기모터를 

사용할 경우 장비의 규모나 안전성, 부속설비 등 설비
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FFiigg..  1100 Simulation Results (High-lift Position @No  

load, Rated, Stall Load Condition)

FFiigg..  1111 Simulation Results (Flow Rate @No load, 

Rated, Stall Load Condition)

FFiigg..  1122 Simulation Results (High-lift Velocity @No  

load, Rated, Stall Load Condition)

FFiigg..  1133 Simulation Results (MCV Position @No 

load, Rated, Stall Load Condition)

FFiigg..  1144 Simulation Results (MCV Position Error 

@No load, Rated, Stall Load Condition)  
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에서 유압동력을 사용하는 것보다 더 간편하게 제작이 

가능함에도 불구하고 유압동력을 사용한 것은 시험 대

상물의 실제 사용 환경이 유압도메인임을 고려하였기 

때문이다. 부하시스템 부 설계 시 시제와 부하시스템 

간의 유압동력이 독립적으로 공급되는 구조이므로 시

제 양쪽에서 충격토크, 또는 시험 의도와 관계없는 충

격에 의하여 성능이 영향이 받지 않도록 주의해야만 

한다. 따라서 시험장비 셋업 시 서지압력을 방지하고 

토크-부하 발생의 타이밍을 맞추는 소프트웨어 작업이 

매우 중요하다. 또한 본 장비는 내구성 시험을 수행할 

수 있도록 제작되었는데 비행 공력부하 스펙트럼을 요

구도 이상의 부하로 단순화하여 인가함으로써 내구수

명 요구도 이상의 수명을 보장할 수 있다. 본 시험 장

비를 이용한 내구성 시험 과정 및 결과는 추후 내구성

시험 완료 후 정리하여 제시될 예정이다.

66..  고고양양력력  제제어어시시스스템템  성성능능해해석석  및및  시시험험결결과과

  이 장에서는 먼저 고양력 제어시스템의 거동을 모델

해석 결과를 활용하여 개략적으로 설명한다. 또한, 

Sec. 4의 시험 방안을 적용하여 Sec. 3 모델을 적용

한 해석결과와 Sec. 5의 시험 장비를 활용하여 수행한 

시험결과를 비교 및 분석한다.

66..11  고고양양력력  제제어어시시스스템템  거거동동해해석석  
  모델해석을 활용하여 외부부하 변화에 따른 고양력 

제어시스템의 동작을 설명한다. Sec. 6.1은 Sec. 4의 

시험 시퀀스와는 무관하며, 단지 고양력 제어시스템의 

거동을 개략적으로 설명하기 위하여 서술되었다. Fig. 

10-14는 무부하/정격부하/최대부하 상태에서의 시스

템의 거동을 보여준다. 비행제어컴퓨터에서 경사 위치

명령에 따라 시스템은 목표위치로 움직인다. 설계 과

정에서 무부하속도 요구도를 준수하도록 MCV의 슬롯 

폭 및 유압모터, 각종 계산된 기어비 등이 설계되며, 

시스템 오버슈트는 0에 가깝도록 설계되었다. Fig. 

11-12에서 알 수 있듯이 시스템 속도는 유압모터 유

량과 비례하므로 속도와 유량이 같은 양상을 나타낸

다. 목표위치 이동 후 위치를 유지하면서 MCV 변위가 

영점(Null)으로 되돌아가는 것을 알 수 있다. (Fig.13) 

정격부하 상태에서 시스템으로의 위치명령과 동시에 

정격부하가 가해진다. 이로부터 정격부하 하에서 무부

하의  경우와 같은 양상으로 열리되, 속도는 무부하 

속도와 비교해 작은 것을 확인할 수 있다. (정격속도/

무부하속도 = 약 0.66) 이는 시스템의 움직임에 대한 

정격부하의 영향이며, 만약 부하가 최대이면 속도가 0

에 가깝도록 설계되었다. 이 때 MCV가 최대 변위를 

유지함에도 불구하고 MCV를 통과하는 유량은 매우 

극소한대 최대 부하 하에서 시스템이 목표위치로 가는 

속도가 0에 가깝고 목표위치를 추종하지 못하고 있으

므로 MCV 슬롯은 열린 상태를 유지하게 된다.

66..22  모모델델해해석석  결결과과  및및  시시험험결결과과  비비교교
  이 장에서는 Sec. 4의 성능요구도와 성능해석 결과

의 추출과정 및 시험결과를 각각 Fig. 15-18과 Table 

2에 나타내었다. Sec. 4의 요구도는 Sec. 3에서 언급

한바와 같이 동력생성장비에 장착되어있는 RVDT로 

위치를 측정하고, 동력전달 축에 장착된 엔코더, 토크

센서를 통해 속도 및 부하를 측정하여 요구도 만족여

부를 확인하였다. 이 과정에서 플랩과 동력생성장비 

사이 기어비    및 기어 효율   를 고려한

다. 해석 및 시험의 검증과정은 Sec. 4.1.1-4를 따른

다. 먼저 무부하 및 정격속도의 해석 및 시험결과는 

Fig. 15-16에서 확인할 수 있다.

  그래프의 빨강색은 반시계 방향, 파랑색은 시계 방

향에 대한 시험이며, 선의 기울기를 계산함으로서 시

험결과가 추출된다. (Fig. 15-16) 한 방향 시험 당 두 

번의 시험이 수행되며, 이중 더 낮게 계산된 결과를 

기준으로 요구도 만족여부를 판단하였다. 무부하 속도 

시험에서 검은색 선은 동력생성장비에 부과되는 부하

이며, 0에 가까우므로 무부하 시험 조건임을 확인 할 

수 있다. 무부하 속도 요구도 A에 대해 해석 및 시험

결과는 시계/반시계 방향에 대해 각각 

(1.02)A/(1.02)A, (1.15)A/(1.08)A rpm 이상의 속도로 

요구도를 모두 만족하며, 요구도에 대한 해석-시험 간 

오차는 각각 11.3, 5.6%로 유사한 결과를 나타낸다.

  앞서와 마찬가지로 정격부하 속도 시험에서도 검은

색 토크가 정격토크가 발생할 때의 파랑색, 빨강색 선

의 속도 기울기가 계산됨으로써 정격속도 요구도 만족

여부가 판단된다. 정격 부하 B Nm에서의 속도에 대해 

해석 및 시험 결과는 시계/반시계 방향에 대해 각각 
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FFiigg..  1155 Experiment Results (No-load Rate in 

CW/CCW Direction)

FFiigg..  1166  Experiment Results (Rated Velocity in 

CW/CCW Direction)

FFiigg..  1177 Experiment Results (Stall Load in CW/CCW 

Direction) 

FFiigg..  1188 Experiment Results (Frequency Response)

항목 요구도 해석결과 시험결과

무부하

속도

(Sec.

4.1.1)

CW:[rpm]

≥ A

(1.02)×A

Accept

(1.15)×A

Accept

CCW:[rpm]

≥ A

(1.02)×A

Accept

(1.08)×A

Accept

정격

속도

(Sec.

4.1.2)

CW:[rpm]

≥ (0.65)A

(0.69)×A

Accept

(0.79)×A

Accept

부하:[Nm]

≥ B

(1.00)×B

Accept

(1.04)×B

Accept

CCW:[rpm]

≥ (0.65)A

(0.69)×A

Accept

(0.74)×A

Accept

부하:[Nm]

≥ B

(1.00)×B

Accept

(1.05)×B

Accept

최대

토크

(Sec.

4.1.3)

CW:[Nm]

≥ (2.01)B

(2.03)×B

Accept

(2.20)×B

Accept

CCW:[Nm]

≥ (2.01)B

(2.03)×B

Accept

(2.11)×B

Accept

주파수

응답

(Sec.

4.1.4)

0.5

Hz

[dB]

C+1≥ ≥C

C+0.84

Accept

C+0.84

Accept

[deg]

≥G

G+12.20

Accept

G+5.13

Accept

1.0

Hz

[dB]

D+1≥ ≥D

D+0.93

Accept

D+0.52

Accept

[deg]

≥H

H+17.04

Accept

H+6.44

Accept

2.0

Hz

[dB]

E+2≥ ≥E

E+1.82

Accept

E+0.59

Accept

[deg]

≥I

I+20.70

Accept

I+10.56

Accept

5.0

Hz

[dB]

F+6≥ ≥F

F+5.02

Accept

F+2.51

Accept

[deg]

≥J

J+23.35

Accept

J+20.83

Accept

Table 2 Simulation/Test Results Summary
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(0.69)A/(0.69)A, (0.79)A/(0.74)A로서 모두 요구도 

(0.65)A이상의 속도로 요구도를 만족한다. 요구도에 

대한 해석-시험 간 오차는 각각 12.7, 6.8%이다.

  최대토크 성능에 관한 해석 및 시험결과는 Fig. 17

에서와 같이 추출하였다. 해석 및 시험결과는 시계/반

시계 방향에 대해 각각 (2.03)B/(2.03)B, 

(2.20)B/(2.11)B Nm으로 모두 요구도 (2.01)B 이상의 

토크가 발생함으로써 요구도를 만족하며, 결과 오차 

또한  7.7,  3.8%로 해석과 시험의 결과가 유사하다.

  마지막으로 주파수응답 성능 검증결과를 확인한다. 

Fig. 18로부터 해석 및 시험결과는 요구도를 모두 만

족하며, 해석 결과가 시험 결과보다 요구도 상한선에 

가까운 것을 확인할 수 있는데 이는 설계자가 실제 제

품을 제작하였을 때 비선형성에 의한 성능하락을 고려

한 것으로서, 성능하락에도 불구하고 주파수 응답 요

구도가 안정적으로 만족되도록 의도된 것이다.

  Figure 15-18의 전체 해석 및 시험 결과는 Table 

2에 요약되어 있으며, 이를 통해 요구도와 해석, 시험 

결과의 만족여부와 설계 여유, 그리고 시뮬레이션-시

험 결과 간 오차를 계산할 수 있다. 결론적으로 고양

력 제어시스템 시험은 해석 시뮬레이션, 시험 결과 모

두 안정적으로 성능을 만족하며 해석-시험 간 오차는 

매우 작은 수준으로 개념, 기본 및 상세 설계단계에서

의 모델을 기반으로 수행된 설계 과정과 결과가 만족

스러움을 확인할 수 있었다.

77..  요요약약  및및  과과제제

  본 논문에서는 고양력 제어시스템의 모델개발과 해

석 기반의 설계 및 검증과정 등을 설명하였다. 해당 

시스템 개발과정에서 성능해석 모델은 설계뿐만 아니

라 요구도 수립, 제작 및 검증과정까지 Fig. 1의 개발 

프로세스 전반에 걸쳐 활용되었다. 본 논문의 결과는 

성능모델이 시제품, 시스템 통합 성능시험, 항공기 체

계 운용시험 등 일련의 개발과정에 관여한다는 점에서 

차별화된다. 앞으로의 과제는 다음과 같다.

 

  1) 항공기 개발과정에서 모델이 엔지니어의 설계에 

실시간 반영되는 개발 사례를 설명 및 제시한다.  

  2) 항공기 체계운용 평가 및 지원 관점에서 고      

양력 제어시스템 성능해석 모델의 역할 및 개발 

사례를 제시한다.

  제시된 모델을 활용하여 요구도 개발에서부터 기본-

상세 설계, 그리고 구성품, 시스템 통합시험 과정까지 

전체 개발을 성공적으로 수행할 수 있었다. 앞으로 다

양한 개발 과정에서 모델기반 설계 방법을 활용하여, 

시간, 경제적인 자원을 단축시킴으로써 개발을 성공적

으로 수행할 수 있을 것으로 사료된다.
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