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T-50 세로축 장주기 모드 운동 특성에 관한 연구

김종섭*, 황병문*, 김성준**, 허기봉***
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ABSTRACT

An advanced method of Relaxed Static Stability (RSS) is utilized for improving the

aerodynamic performance of modern version supersonic jet fighter aircraft. The flight

control system utilize RSS criteria in both longitudinal and lateral-directional axes to

achieve performance enhancements and improve stability. The T-50 advanced trainer

employs the RSS concept in order to improve the aerodynamic performance and the

flight control law in order to guarantee aircraft stability. The longitudinal two modes

are the short period with high frequency and the phugoid mode with low frequency.

The design goals of longitudinal control laws is concerned with the short period

damping and frequency optimization using lower order equivalent system and

utilizing the requirement of MIL-F-8785C. Analysis of short period mode has been and

continues to be performed This paper addresses the analysis of aircraft phugoid node

characteristics such as damping, natural frequency, and analysis of aircraft pitch

motion that impacted by angle of attack limiter and auto pitch attitude control law.

초 록

현대의 고성능 전투기는 공력성능 및 조종성능의 향상을 위하여 대부분 세로축 방향으

로 항공기를 불안정하게 설계하는 정안정성 완화(Relaxed Static Stability) 개념을 채택하

고 있다. 비행제어법칙의 설계 작업은 불안정하게 설계된 항공기에 안정성(Stability)을 부

여하고, 주어진 비행임무에 대하여 만족스런 조종성능(Controllability)을 발휘할 수 있도

록 비행성능을 조작하는 일련의 과정이다. 항공기의 세로축 운동은 장주기 및 단주기 운

동이라는 2개의 감쇠진동 모드가 중첩되어 있다고 간주한다. 전투기에서 세로축 제어법칙

설계는 장주기 모드가 설계대상으로 고려되지 않으며, 미 군사규격인 MIL-F-8785C에 정

의되어 있는 단주기 모드(Short Period Mode)의 요구조건을 이용하여 주파수와 감쇠비를

최적화한다. 이 때, 제어법칙이 포함된 고차시스템을 저차 등가시스템으로 등가 시켜 판

별한다. 현재까지 항공기의 단주기 운동 특성에 관한 연구는 활발하게 진행되어 왔으나,

장주기 운동 특성에 관한 연구는 그렇지 못하였다. 본 논문에서는 T-50 훈련기의 장주기

모드 운동 특성을 분석하기 위해 선형 및 비선형해석을 수행하였으며, 받음각제한기 및

자동 피치자세각 트림 명령이 세로축 운동에 미치는 영향성을 분석하였다.
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기 호

 받음각(Angle of Attack)  조종사 앞먹임 이득

 피치각속도(Pitch Rate) (Pitch Stick Feed-Forward Gain)

 목표 피치각속도(Desired Pitch Rate)  적분기 이득(Integral Gain)

  수평꼬리날개 변위  수직가속도 귀환 이득

 조종사 수직가속도 명령  조종사 필터 이득

 피치자세각(Pitch Attitude)  받음각 귀환 이득

 양력(Lift)  무게(Weight)

Ⅰ. 서 론

현재 개발되고 있는 대부분의 군용 항공기는

공력특성 및 기동성능을 향상시키기 위하여 정적

으로 항공기를 불안정하게 설계하는 정안정성 완

화개념(RSS : Relaxed Static Stability)의 적용을

보편화하고 있다[1-4]. 이렇게 불안정하게 설계된

항공기의 안정성(Stability) 및 조종성(Controll-

ability)을 보장하기 위해서는 고도로 발달된 디

지털 제어기술에 의한 전기식 비행제어계통(Di-

gital Fly-By-Wire Flight Control System)의 채택

이 필수적이다. 따라서 비행영역선도(Flight En-

velope)에서 우수한 조종성능이 보장될 수 있도

록, FBW(Fly-By-Wire) 비행제어계통의 비행제어

법칙(Flight Control Law) 설계는 대상 항공기에

적절한 안정성 및 조종성을 부과하는 작업이다.

T-50 제어법칙에는 크게 3가지 제어모드가 있

다. 고장이 없는 항공기의 형상에 적용하는 정상

모드(Normal Mode), 항공기의 조종면에 고장이

발생했을 경우에 적용하는 조종면 형상 재구성

모드 및 정상모드보다 기동 범위를 제한하는 훈

련모드(Training Mode)로 나눌 수 있다. 또한 항

공기의 무장형상에 따라 CAT(Category) I, II, III

로 나눌 수 있으며, 항공기 형상에 따라 착륙외

장형상인 PA(Power Approach)와 착륙장치가 올

려진 UA(Up and Away)로 나누어진다. 그리고

위에서 정의된 분류에 따라 동력학적 요구조건을

적용하여, 세로축에는 모델 역변환설계기법(Dy-

namic Inversion)과 비례-적분(Proportional-plus-

Integral) 제어방식, 가로-방향축에는 단순롤각속

도 귀환 구조 및 미끄럼각-미끄럼각속도 귀환 구

조를 적용하여 제어법칙을 설계하였다[5-6]. 또한,

세로축 운동은 단주기와 장주기 운동이라는 2개

의 감쇠진동 모드가 있다고 간주되며, 선형제어

법칙 설계 시, 세로축에 적용되는 동력학적 요구

조건인 단주기 모드 주파수 및 감쇠비를 고려하

여 세로축 제어이득을 설계한다.

본 논문에서는 T-50 훈련기의 장주기 모드 운

동 특성을 분석하기 위하여 선형 및 비선형해석

을 수행하였으며, 고받음각에서 세로축에 설계되

어 있는 받음각제한기 및 자동 피치자세각 트림

명령이 수평 비행 시, 항공기 세로축 운동에 미

치는 영향성을 분석하였다.

Ⅱ. 제어법칙의 설계

2.1 T-50 세로축 제어법칙

T-50 세로축 비행제어법칙 구조는 Fig. 1과 같

이 모델 역변환설계기법(Dynamic Inversion)과

비례-적분(Proportional-plus-Integral) 제어방식을

채택하고 있으며, 또한 기동 시 초기 피치각가속

도의 증강을 위한 개루프 제어명령(Open Loop

Feed Forward Control Command)이 사용된다.

조종명령은 비행단계 부류 A(Flight Phase

Category A, UA : Up & Away Mode)의 경우

는 수직가속도 추종시스템(Normal Acceleration

Following System)이고, 비행단계 부류 C(Flight

Phase Category C, PA : Power Approach

Mode)는 정밀한 자세제어를 위한 피치각속도

(Pitch Rate) 추종시스템이다. 조종사의 조종간

Fig. 1. Longitudinal control law
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입력은 수직가속도 추종시스템의 경우 피치명령

구배(Pitch Command Gradient)에 의하여 수직

가속도로 변환된 후 피치명령 제한기(Pitch

Command Limiter)에 의해 최대/최소 수직가속

도 명령이 제한된다. 피치각속도 추종시스템은

수직가속도 명령을 피치각속도 명령으로 변환시

켜주기 위해 가 곱해지며 이와 같이 조종

사에 의해 발생된 조종명령은 정상상태 오차를

줄이기 위한 적분기를 통과한다.

세로축 제어법칙의 내부루프 귀환(Inner Loop

Feedback)에 사용되는 상태변수는 받음각(Angle

of Attack), 피치각속도 및 수직가속도이다. 여기

서 받음각 귀환은 정적으로 불안정한 항공기를

안정한 상태로 바꾸어 주고, 항공기의 단주기 특

성(Short Period Characteristic)의 고유진동수를

증강시켜 준다. 피치각속도 귀환은 단주기 특성

의 감쇄율(Damping Ratio)을 증강시켜 주는 역

할을 한다. 한편, 수직가속도 귀환은 무게 중심점

의 수직가속도가 아닌 가속도계 위치에서의 수직

가속도로 이를 귀환시키면, 무게 중심점의 수직

가속도 및 피치각가속도도 귀환시키는 결과를 가

져오며, 단주기 특성의 고유 진동수와 감쇄율 모

두를 증강시킨다. 피치각속도 귀환루프에는 제어

기의 안정도 여유(Stability Margin)를 확보하기

위하여 진상필터(Lead Filter)가 사용되고, 피치각

속도 및 수직가속도 귀환루프에는 구조적 진동에

의한 공진현상(Structural Resonance)을 억제하기

위하여 구조연계 필터(Structural Coupling

Filter)가 사용된다. 외부루프는 UA모드의 경우에

조종사의 수직가속도 명령과 비교하기 위하여 수

직가속도 귀환이 사용되며, PA모드의 경우에는

명령 시스템이 수직가속도에서 피치각속도로 전

환되어 사용된다.

2.2 받음각 제한기

T-50 고받음각 제어법칙에는 항공기가 이탈할

수 있는 한계받음각 이상으로의 비행을 억제하고

한계받음각 내에서 항공기 안정성을 보장하기 위

해 UA 및 PA에서 받음각을 제한하는 받음각 제

한기를 설계한다. 받음각 제한기는 Fig. 2와 같이

설계되어 있으며, 고주파 필터를 통과한 피치각

속도, 받음각 및 롤각속도(Roll Rate)의 함수이다.

롤각속도는 세로-가로축 연계현상(Pitch-Roll Coupling)

에 의해서 발생할 수 있는 항공기의 이탈을 방지

하기 위한 것으로 롤각속도가 증가할수록 최대

받음각은 감소한다. 또한, 항공기의 과도한 피치

각속도 변화율에 대해 받음각이 과도하게 증가하

는 것을 방지하기 위하여 피치각속도 입력 단에

Fig. 2. Improvement of AoA limiter control law

Fig. 3. Schedule of angle of attack limiter
in UA Mode

워시아웃 필터(Washout Filter)를 설계한다. 이와

같은 세 가지 상태 변수의 합은 미리 설계되어진

값과 비교하여 그 차이량을 외부루프(Outer

loop)에 귀환시킴으로써 항공기가 큰 받음각에

도달하는 것을 방지한다.

받음각 제한기의 출력은 (+)받음각일 경우에는

기수 숙임 조종명령, (-)받음각일 경우에는 기수

들기 명령으로 피치각속도와 롤각속도가 없을

때, Fig. 3과 같이 스케줄링 되어 있다. UA에서

는 수직가속도 명령축(Fig. 1의 B)에, PA에서는

피치각속도 명령축(Fig. 1의 BP)에 더해져서 입력

된다. (+)받음각일 때, UA, 1g일 경우 최대받음

각 상태에서 -7g, PA의 경우 -14 deg/sec의 명령

을 발생시켜 항공기가 큰 받음각에 도달하여 이

탈에 진입하는 것을 방지한다. UA의 경우 항공

기 형상(CAT :Category)에 따라 최대 받음각이

설계되어 있으며, CAT 1일 경우 받음각 25°,
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CAT 2일 경우 22°, CAT 3일 경우 19°이며, PA

의 경우는 20°이다. 그리고 (-)받음각이고 UA일

경우, 최소받음각에서 +2g의 명령을 발생시켜

항공기가 (-)최대 받음각에 진입하는 것을 방지한

다. 만일 피치각속도 및 롤각속도가 있을 경우

한계받음각은 줄어들게 되어 빠른 피치각속도 변

화율 및 롤각속도에 대해 미리 받음각 제한기가

작용함으로써 항공기 이탈을 방지하게 된다[7-8].

2.3 자동 피치자세각 트림 명령

세로축 비선형 제어법칙에는 항공기의 피치자

세각을 유지하는 시스템이 반영되어 있다[11].

항공기의 등속상승 및 하강비행 시에는 날개

양력은 중력의 cos 성분만이 필요하며, 식 (1)과

같이 표현할 수 있다.

cos   (1)

수직가속도는 식 (2)와 같이 가 되며, 1-g

보다 작은 상태로 비행을 하게 된다.

cos  

≡ ≤  (2)

T-50 세로축 제어법칙은 UA 형상에서 수직가

속도 피드백을 사용하며, 제어법칙은 1-g를 유지

하려고 하는 특성으로 인해 식 (3)과 같이 기수

를 들려고 하는 명령을 발생시킨다.

  

  cos (3)

이로 인해, 조종사는 상승 및 하강자세를 유지

하기 위해 같은 양의 기수 숙임 명령이 필요하

다. 따라서 T-50 세로축 제어법칙에는 식 (4)와

같이 기수 들기 명령에 상응하는 기수 숙임 명령

을 자동으로 보상해 주는 피치자세각 트림 명령

이 세로축 조종사 명령 단에 설계되어 있다.

   cos  (4)

이러한 자동 피치자세각 트림 명령은 항공기의

등속상승 및 하강비행 시, 조종사의 조종부담을

감소시킨다. 또한, 비선형해석 결과 수평비행 시,

항공기의 세로축 동특성을 개선시키는 것으로 나

타났다.

Ⅲ. 해석 및 결과

3.1 시험영역 선정 및 해석방법

세로축 장주기 모드를 해석하기 위하여 시험영

역은 Fig. 4와 같이 T-50 세로축 전비행영역에

Fig. 4. Test Points

Fig. 5. Aircraft loading configuration

대해 선정하였다. 항공기 형상은 CAT 1의 대표

적인 형상인 F0, CAT 2의 대표적인 형상인 F10

형상을 선택하였다. F0 형상은 Clean 형상이며,

F10 형상은 Fig. 4에서 1, 7번 위치에 AIM- 9, 4

번 위치에 150lbs 연료탱크를 장착하고 있는 형

상이다.

시험 항목은 세로축 장주기 모드를 해석하기

위해 고유치기법(Eigenvalue Method)을 이용하

여 선형해석을 수행하였다. 또한, 받음각제한기

및 피치자세각 트림 명령이 항공기 세로축 운동

에 미치는 영향성을 파악하기 위해 비선형해석을

수행하였다.

3.2 설계기준

설계기준은 미군사규격인 MIL-F-8785C에 규정

되어 있는 세로축 장주기 모드에 대한 설계요구

조건을 적용하였다[9].

장주기 모드는 B와 C 비행단계(Category B &

C Flight Phase)에 적용되는 설계기준이고, 아래

와 같은 나타낼 수 있다.

a) Level 1.  ≥ 

b) Level 2.  ≤ 

c) Level 3.  ≥ 

3.3 선형 해석

세로축 운동은 주파수가 0.01 rad/sec에서 10
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rad/sec 범위에서 단주기 및 장주기 모드가 중첩

되어있다. 그리고 장주기 모드는 주로 0.01

rad/sec에서 1 rad/sec 범위의 주파수 영역에 발

생한다고 일반적으로 알려져 있다[10].

장주기 모드 운동을 해석하기 위해 고차선형시

스템(Higher order system)의 고유치를 이용하여

감쇠비 및 고유진동수를 계산하였다. 또한 세로

축에 설계되어 있는 받음각 제한기의 영향을 파

악하기 위해 선형 받음각제한기 모델의 포함 여

부에 따라서 해석을 비교 수행하였다. Fig. 6은

고유치 방법을 이용하여 장주기 모드 감쇠비 및

고유진동수를 계산하는 과정을 나타낸다. 첫 번

째 조건은 켤레복소수 극이 존재하지 않는 경우

로 두 가지 경우로 나눌 수 있다. 첫째, 오른쪽

반평면에 0.0001 rad/sec보다 큰 극점이 존재하

는 경우로 오른쪽 평면에 위치한 가장 작은 극점

을 기준으로 감쇠비와 고유진동수를 계산한다.

둘째, 오른쪽 반평면에 극점이 존재하는 않는 경

우로 1 rad/sec 이하의 왼쪽평면에 존재하는 극

점 중, 가장 작은 극점 2개를 이용하여 감쇠비를

구하고, 주파수는 1 rad/sec 이하의 왼쪽평면에

존재하는 극점들을 이용하여 구한다. 두 번째 조

건은 1개의 켤레복소수 극이 존재하는 경우로 선

택된 극점을 이용하여 감쇠비와 고유진동수를 구

한다. 세 번째 조건은 2개의 켤레복소수 극이 존

재하는 경우로 2개의 극점 중에서 고유진동수가

작은 극점을 이용하여 감쇠비와 고유진동수를 구

한다.

Fig. 7과 8은 F10, UA형상에서 M0.3 및 M0.4

@10kft 영역에 대해서 장주기 모드를 해석하기

위해 적용된 고차선형시스템의 고유치 방법의 적

용 예를 제시하고 있다. Fig. 7은 M0.3@10kft에

서 받음각 제한기 선형모델의 적용 유무에 따라,

해석한 결과를 나타낸다. 먼저, 선형 받음각제한

Fig. 6. Algorithm of phugoid mode calculation

Fig. 7. Location of closed-loop pole(M0.3@
10kft, UA, F10, CAT 2)

Fig. 8. Location of closed-loop pole(M0.4@
10kft, UA, F10, CAT 2)

기 모델이 적용된 경우, 주파수가 1 rad/sec내에

있는 2쌍의 켤레복소수 극이 존재함으로 장주기

모드를 가진다. 그리고 2쌍의 극점 중, 주파수가

상대적으로 작은 극점을 선택하여 장주기 모드

주파수와 감쇠비를 구한다. 선택되어진 켤레복소

수 극의 주파수는 0.13 rad/sec이고, 감쇠비는 0

으로 장주기 모드 요구조건이 Level 2였다. M0.3

@10kft 영역은 받음각이 12.3°임으로 본 영역에

서는 CAT 2에서의 받음각제한기는 작동하여 영

향을 받는다. 그리고 선형 받음각제한기 모델이

적용되지 않을 경우, 주파수는 0.07 rad/sec이고,

감쇠비는 0.99로 장주기 모드 특성이 개선되어

요구조건인 Level 1을 만족할 수 있었다. Fig. 8

은 항공기의 F10, UA형상, M0.4@ 10kft 영역에

서 장주기 모드를 해석한 결과이다. 1 쌍의 켤레

복소수 극점이 존재하지만 고유진동수가 0.99
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rad/sec, 감쇠비 0.97로 장주기 모드 운동은 발생

하지 않는다. M0.4, 10kft 영역은 받음각이 10.4°

임으로 본 영역에서는 CAT 2에서의 받음각제한

기는 작동되지 않는다. 따라서 받음각제한기의

적용 유무에 상관없이 결과는 동일하다.

Fig. 9, 10, 11 및 12는 F0 및 F10 형상에서 전

비행영역에 대해 선형 받음각제한기 모델의 적용

유무에 따라 장주기 모드를 해석한 결과이다.

CAT 1의 대표적인 형상인 F0 형상에서는 장주

기 모드가 Level 1이었으며, CAT 2의 대표적인

형상인 F10 형상에서는 M0.3@10kft 영역을 제외

하고 Level 1을 만족하였다. 장주기 모드가 발생

하는 영역은 받음각제한기가 작동하는 저속영역

으로 조종사의 입력 없이는 수평비행을 유지하지

못한다. 그리고 선형 받음각제한기 모델을 적용

하지 않았을 경우에는 감쇠비가 증가하여 장주기

모드가 개선되어, F0 및 F10 형상에서 요구조건

인 Level 1을 모두 만족할 수 있었으며, 일부 영

역에서는 장주기 모드가 발생하지 않았다.

Fig. 9. Result of phugoid mode analysis of
F0 configuration with AoA Limiter

Fig. 10. Result of phugoid mode analysis of
F0 configuration without AoA Limiter

Fig. 11. Result of phugoid mode analysis of
F10 configuration with AoA Limiter

Fig. 12. Result of phugoid mode analysis of
F10 configuration without AoA Limiter

선형해석 결과, 선형 받음각제한기 모델을 포

함할 경우, CAT 1 형상에서는 Level 1, CAT 2

형상에서는 M0.3@10kft 영역을 제외하고 Level

1을 만족하였다. 또한, 장주기 모드가 발생하는

영역은 일부 저속 영역으로 고받음각에서 항공기

의 안정성을 보장하기 위하여 적용한 받음각제한

기가 작동하는 영역이다. 선형해석 결과에서도

볼 수 있었듯이 선형 받음각제한기를 적용하지

않으면, 저속 영역에서도 장주기 모드가 개선되

어 모두 Level 1을 만족한다는 것을 알 수 있었

다. 그리고 3.4 절에서는 자동 피치자세각 명령

시스템을 비선형제어법칙에 적용함으로써, 고받

음각에서 장주기 모드 운동 특성이 개선되는 것

을 제시한다.

3.4 비선형 해석

2.2 및 2.3절에서 설명하였듯이 T-50 제어법칙

에는 고받음각에서 항공기 안정성을 보장하기 위

한 받음각제한기와 조종사의 조종부담을 줄이기
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위한 자동 피치자세각 트림 명령이 설계되어 있

다. 선형해석 결과, 받음각 제한기를 적용했을 경

우, M0.3@10kft, F10 형상에서 Level 2로 요구조

건의 저하가 발생하였다. 따라서 본 절에서는 받

음각제한기의 영향성을 및 자동 피치자세각 트림

명령이 세로축 운동 특성에 미치는 영향성을 비

실시간 시뮬레이션을 이용하여 분석하였다.

Fig. 13은 M0.3@10kft, F10, UA형상에서 세로

축 운동 특성을 해석하기 위해 비실시간 시뮬레

이션을 수행하였다. 초기의 항공기 트림(Trim)을

유지하기 위해, 3.6%의 피치트림 명령을 사용하

였으며, 시뮬레이션은 3가지 조건으로 수행하였

다. Case 1은 받음각제한기 및 자동 피치자세각

트림 명령이 포함되어 있을 경우이며, Case 2는

받음각제한기를 적용하지 않고 자동 피치자세각

트림 명령이 포함되어 있을 경우이며, Case 3은

받음각제한기를 적용하고 자동 피치자세각 트림

명령을 포함시키지 않았을 경우이다. 시뮬레이션

방법은 초기 트림을 유지한 상태에서 조종사 세

로축 명령을 이용하여 기수를 올렸다가 놓은 명

령을 가하고, 300 sec동안 항공기 운동을 분석하

였다. 시뮬레이션 결과, Case 1의 경우에는 주기

가 0.125 rad/sec, 피치자세각의 크기가 0.23 deg

로 지속적으로 반복되는 경향성을 나타내었다.

Case 2의 경우는 피치자세각이 약간 크지는 경

향성을 보였으나, 거의 받음각 12.4°로 일정하게

유지되었다. Case 3의 경우에는 주기가 0.125

rad/sec로 일정하였다. 그러나 초기 피치자세각

의 크기가 0.23 deg에서 250 sec 후(5-period)의

피치자세각 크기가 0.48 deg로 거의 2배로 커지

는 발산하는 경향성을 보였다.

Fig. 13. Result of non-real time simulation of
F10 configuration

Fig. 14. Result of flight test of 1-g level
deceleration of F10 configuration

Fig. 14는 받음각제한기 및 자동 피치자세각

트림 명령이 포함되어 있을 경우, F10 형상에서

받음각제한기가 작동하는 영역인 속도 160 kcas

로 감속하는 비행시험 결과이다. 비행시험 결과,

받음각 12°이상에서 수평비행을 유지하기 위해

일정량의 조종사의 세로축입력이 필요하고, 피치

각속도의 크기가 ±1.5 deg/sec으로 정상적인 비

행과 차이가 없었다.

비실시간 시뮬레이션 결과, 고받음각에서 받음

각제한기 명령이 항공기의 세로축 동특성에 영향

을 미치나, 일반적인 비행에서 조종사가 느끼지

못할 정도로 미소하고 긴 주기를 가진다. 그리고

세로축 비선형제어법칙에 자동 피치자세각 트림

명령이 적용되어 있어서 고받음각에서 수평비행

시, 항공기의 세로축 동특성을 개선시킨다는 것

을 알 수 있었다.

Ⅳ. 결 론

현대의 전투기는 항공기의 공력성능 및 조종성

능을 개선시키기 위해 정안정성 완화개념을 채택

하고 항공기의 안정성을 보장하기 위해 제어법칙

을 적용한다. 세로축 제어법칙은 단주기 모드 특

성의 최적화를 통해 설계한다. 따라서 일반적인

고 기동성능을 요구하는 전투기의 선형제어법칙

에서는 장주기 모드가 주요 설계대상은 아니다.

T-50 세로축 제어법칙에는 장주기 모드를 개선시

키기 위해 자동 피치자세각 트림 명령이라는 비

선형제어법칙이 적용되어 있다. 이는 상승․하강

및 1g 수평유지 비행 시 피치자세각을 일정하게
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유지시킴으로써 조종사의 조종 부담을 줄여준다.

또한, 자동항법모드(Autopilot mode)가 설계되어

있어 비행 시, 조종사의 부담을 줄여준다.

본 논문에서 T-50 세로축 장주기 모드 운동 특

성을 해석하기 위해 고유치 기법을 이용한 선형

해석 및 비실시간 시뮬레이션을 이용한 비선형해

석을 수행하였다. 선형 및 비선형해석 결과, 일부

저속영역에서 장주기 모드가 발생하였다. 이는

고받음각에서 항공기 안정성을 보장하기 위해 설

계되어 있는 받음각제한기의 영향으로 나타났다.

또한, 세로축에 적용되어 있는 자동 피치자세각

트림 명령은 상승․하강․수평유지 비행 시, 세

로축 동특성을 개선시킨다는 것을 알 수 있었다.

결론적으로, 일반적인 수평유지 비행은 고받음각

에서 수행하지 않음을 감안하면 T-50은 장주기

모드 특성이 존재하지 않고, 일부 저속 영역에서

모드가 있다 하더라도 level 1을 만족한다는 것

을 알 수 있었다.
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