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ABSTRACT

Electro-mechanical actuator system for aircraft has advantages in compactness and its 

lightweight, compared to the hydraulic actuator system. Hinge line actuator has low air 

resistance and is suitable for special purpose such as stealth. This paper describes design 

contents of 10,000 lbf-in class dual redundant hinge line electro-mechanical actuator system for 

performance test. The control structure was designed to minimize impact of torque fighting. A 

mathematical model is proposed to analyze and validate the performances of actuator by 

comparison with experiment results.

   록

항공기용 전기식 구동장치는 유압식 구동장치에 비해 소형/경량화에 유리하고, 힌지라인 형태의 

구동장치는 공기저항이 작고 스텔스 등의 특수 목적에 적합한 특징을 가지고 있다. 본 논문에서는 

10,000 lbf-in급 힌지라인 이중화 전기식 구동장치의 동작성능시험을 위한 시스템 설계 내용을 기술

하였다. 영구자석전동기의 자속 기준 제어와 이중화 구동기의 torque fighting을 고려한 제어기를 

설계하고, 구동장치 시스템 모델을 수립하여 성능 시뮬레이션을 수행하였다. 성능시험을 수행하여 

시뮬레이션 결과와 비교하였으며 목표성능 만족여부를 확인하였다.
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Ⅰ. 서  론

최근 및 미래의 항공기는 점차 경제성, 에너지 효

율 증가, 소음 감소, 신뢰성 증가, 무게 감소, 유지 

보수 측면에서의 비용 감소 등이 아주 중요하게 대

두되고 있다. 세계적으로 정비성 및 생존성 등이 취

약하고, 무거운 중앙 유압 시스템을 EMA (Electro- 

Mechanical Actuator)와 EHA (Electro-Hydrostatic 

Actuator)로 대치하고 있다. 또한, 비행 조종기와 조

종면 구동장치 사이에 기계적인 전달 시스템을 제거

하고, 전기식 제어 방식으로 교체가 되고 있는 추세

이다. 전기기기 기술 발전에 따라 유압식 방식 대신
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Fig. 1. Concept of hinge-line actuator system

에 전기식 구동장치 시스템으로 대체가 가능해졌으

며, 소형화/경량화에 유리한 장점을 가지고 있다.

현재 군용 항공기의 경우 은밀하게 목표물에 접근

하고 전투력 향상을 위해 점차, RCS(Radar Cross 

Section) 관련 스텔스 기능이 요구되고 있으며, 스텔

스 기능을 충족하기 위하여 Fig. 1과 같이 비행 조종

날개에서 구동장치가 외부로 돌출되지 않도록 힌지

라인 형태로 설계되고 있다. 특히 무장장치가 내부에 

장착되는 경우 구동장치가 외부로 돌출되지 않고 내

부에서 동작해야 한다. 항공기에 힌지 라인 형태의 

전기식 구동장치를 장착함으로서 불연속면의 최소화

에 따른 공기저항감소, 구동장치의 설치 공간 최적화 

등 여러 가지 장점을 가질 수 있다.

본 연구는 항공기 내부의 각종 회전 기구를 힌지 

라인형태로 직접 구동하여 최소의 공간과 중량으로 

동작시킬 수 있는 10,000 lbf-in급 힌지라인 이중화 

전기식 구동장치(이하 ‘힌지라인 구동장치’)를 개발하

고 무인전투기, 특수목적용 무인기 및 민수용 항공기 

등에 적용 가능한 전기식 구동장치 기술을 확보하는 

것이다. 본 논문에서는 힌지라인 이중화 전기식 구동

장치의 동작성능을 충족시키기 위한 개략적인 설계 

내용과 시뮬레이션 및 시험 결과에 대해 서술하였다.

Ⅱ. 본  론

2.1 시스템 설계

2.1.1 시스템 구성  개발목표

힌지라인 구동장치는 제어기로부터 전력을 공급받

아 기계적 출력을 내보내어 항공기 조종날개를 움직

이는 이중화구동기와 전기적 신호를 생성/변환하여 

구동기에 전력을 공급하는 이중화제어기, 케이블 등

으로 구성된다.

항공기 탑재 목적 장치이기 때문에 이중화 시스템

으로 개발하였으며 비행제어컴퓨터와의 통신은 3중화 

CAN통신을 적용해 안정적인 시스템을 구현하였다.

전기식 구동장치로 고출력의 시스템을 구현하려면 

그에 상응하는 높은 전력이 요구된다. 충분한 전력 

Items Target Value units

Torque 10,000 lbf-in

Speed 50 °/s

Control Accuracy ±0.2 deg

Bandwidth

(@±2deg)
5 Hz

Tab le 1. Target performance of actuator

공급을 위해 항공기의 발전기에서 생성되는 115VAC 

전원을 입력받아 280VDC로 정류하여 모터를 구동하

도록 설계하였다.

힌지라인 구동장치의 목표성능은 Table 1과 같다. 

항공기 운용환경에서는 조종면의 편각 증가에 따라 

공력부하가 커지기 때문에 +25°, -25° 위치에서 

10,000 lbf-in(1,130 N·m)의 최대 부하가 발생한다. 토

크성능은 판스프링을 설치한 시험치구를 이용해 공

력부하를 모의한 환경에서 50°/s 이상의 회전속도가 

출력되는 것을 목표로 한다. 회전 속도는 회전 변위

의 10 ~ 90% 구간인 +20° ~ -20° 구간의 평균속도로 

계산한다. ±0.2° 이내의 제어정밀도와 5Hz 이상의 주

파수응답 성능을 만족하는 구동장치를 개발하는 것

이 본 연구의 목표이다. 주파수응답의 경우는 최대 

회전각변위 10% 크기의 정현파를 이용해 시험하는 

것이 일반적이지만 ±2.5°의 파형으로 5Hz의 성능을 

만족하려면 55°/s 이상의 각속도 성능이 필요하다. 

본 연구에서는 각속도 성능을 고려하여 ±2° 범위의 

정현파를 이용하는 것으로 목표를 수립하였다.

2.1.2 이 화 구동기 설계

이중화 구동기의 구조는 Fig. 2와 같다. 영구자석 

동기전동기와 리졸버를 장착한 구동모터조립체를 양

쪽에 위치시켜 이중화 하였다. 모터의 출력은 클러치

를 통해 감속기에 전달되는데 모터 고착(Jam) 시 고

착을 극복기능(Jam-Tolerant) 구현을 위해 클러치를 

적용하였다. 두 개의 모터로 구동하다가 한쪽에 고장

이 발생할 경우 클러치를 이용해 동력을 차단한다. 

Fig. 2. Mechanical structure of actuator 
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출력은 줄어들지만 나머지 한 개의 모터로 복귀나 

비상착륙 등의 임무 수행이 가능하다. 복합유성감속

구조(단순유성+복합유성)를 설계하여 조종날개의 힌

지라인에 장착 가능한 감속기를 구성하였다. 조종면 

회전각 측정을 위해 감속기에 2개의 리졸버를 장착

하여 이중화 하였다.

구동기의 설계 사양은 Table 2와 같다. 정격토크

() 3.58 N·m, 정격속도() 2,660 rpm 사양으로 

개발한 모터를 적용하였다. 1,130 N·m (10,000 lbf-in) 

이상의 출력을 내기위해 291.5 : 1의 감속비()를 적

용하였다. 유성감속기의 특성을 고려하여 감속기 효

율()은 60%로 설계 하였고 제어 정확도 목표성능을 

만족하기 위해 최대부하에서의 백래시는 0.1 deg를 

목표로 설계하였다. 모터 정격출력, 감속비, 효율을 

대입하여 식 (1), (2)를 계산하면 2개의 모터에서 출

력되는 구동장치의 토크()와 속도()를 각각 

1252.2 N·m, 54.8°/s로 계산할 수 있다.

 ××× (1)

  ×

× (2)

2.1.3 이 화 구동제어기 설계

구동제어기는 비행조종컴퓨터로부터 구동 명령을 

전송 받아 이중화 구동기를 원하는 위치로 움직이게 

한다. 구동제어기는 비행조종컴퓨터와 CAN 통신을 

통하여 데이터, 명령값 및 상태정보를 주고받는다. 

이중화 구동기와 전기적인 연결을 통하여 이중화 구

동기의 영구자석 동기전동기를 구동한다. 이중화 구

동기에 장착되어 있는 전동기의 제어는 모터 주변에 

장착되어 있는 리졸버를 이용하며, 이 정보를 비행조

종컴퓨터로 전기적인 연결을 통하여 전달한다.

마더보드, EMI 필터, 전원보드(Power Board), 제어

보드(Control Board), 구동보드(Drive Board), 커넥터

Items Value units

Rated torque

(motor)
3.58 N·m

Rated speed

(motor)
2,660 rpm

Gear ratio(ƞ) 291.5 : 1 -

Backlash 0.1 deg

Efficiency(e) 0.6 -

Dimensions 100 x 820 mm

Weight 23.9 kg

Tab le 2. D esign specifications of actuator

Fig. 3. H ard w are structure of controller 

보드로 구성된다. 기 개발된 유사 장비들은 제어 기

능을 하는 회로카드 정도만 이중화 하는 수준으로 

설계 되었다. 본 연구에서는 신호전달 역할만 하는 

마더보드와 커넥터보드는 제외하고 제어보드, 구동보

드, 전원보드를 모두 이중화하여 완전이중화 제어기

를 구현하였다.

제어기의 내부 구조는 Fig. 3과 같다. 플랫폼으로부

터 3상 115VAC를 2채널 입력받아 각각 EMI필터 A, 

B에서 여과한다. 전원보드는 정류회로와 DC-DC 컨

버터를 통해 280V, ±15V, 5V 등 모터 구동과 제어기 

동작에 필요한 직류전원을 생성한다. 각 전원보드는 

ORing 회로를 통해 서로 영향 없이 동작이 가능하

다. 비행제어컴퓨터와는 3채널의 CAN Bus를 이용한 

3중화 통신을 구현해 명령과 상태정보 등을 주고받

도록 구성하였다. 3채널의 통신 라인은 2개의 제어보

드로 연결되어 각 보드와 통신이 가능하다. 제어보드

는 비행제어컴퓨터의 명령에 따라 이중화 구동기에 

장착된 모터 2개를 제어하는데 구동보드 A, B 중 하

나를 선택하여 구동할 수 있다. 또한 제어보드는 각 

구성품의 상태를 확인하여 고장을 진단하고 전환하

는 기능을 수행한다. 구동보드는 제어보드에서 받은 

명령에 따라 모터와 클러치, 릴레이를 동작시키고 전

류 값 등 상태정보를 회신한다. 전원보드, 제어보드, 

구동보드는 각각 1조만으로도 완전한 기능을 수행할 

수 있고, 고장 발생 시 기능 전환이 가능하도록 설계

했다. 제어보드와 구동보드는 A보드가 우선권을 가

지고 동작하며, 고장 발생 시 B보드로 전환된다.

2.2 수학  모델링

2.2.1 구자석 동기 동기 모델  구동장치    

 등가 모델

전기식 구동장치의 수학적 모델은 모터 모델을 기

초로 한다. 좌표변환을 통한 영구자석 동기전동기의 

수학적 모델은 식 (3)-(7)과 같다[1].

식 (3)은 3상 모터의 abc좌표계에서 자속과 전류의 

d-q축 직교 좌표계로 변환하는 좌표변환 행렬식이다. 

  는 abc 상 전압을 의미하고,  는 d-q축 전

압을 의미한다.
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Fig. 4. Block  d iagram of control system
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 (3)

d-q 좌표계에서 전류와 자속 쇄교수에 의한 영구

자석 동기전동기의 방정식은 식 (4), (5)와 같이 정리 

할 수 있다. 모델 인자 값은 Table 3과 같다.

    

 (4)

   

 (5)

여기서  는 d-q축 고정자 전류를 의미하고, 

 는 d-q축 인덕턴스, 은 고정자 저항, 는 전

기적 회전속도, 는 회전자 영구자석에서 회전자로 

쇄교되는 자속을 의미한다.

Items Value units

 0.75 

  7.4 

 0.0006276 

 0.00002 

 0.31226 

 8 -

Tab le 3. Parameters of mod el

식 (6)은 모터에서 출력되는 전기적 토크를 나타낸

다. 는 모터의 극수를 의미한다.

  




 (6)

식 (7)은 모터의 동역학 방정식을 나타낸다.

   
   (7)

은 모터에 작용하는 부하토크, 는 각각 모

터 회전자의 관성모멘트와 모터의 점성마찰계수를 

의미한다.

감속기의 효율과 감속비 등의 변수를 삽입하여 식 

(8)과 같이 구동장치 방정식으로 나타낼 수 있다.

   
   (8)

는 감속비, 는 감속기 효율,  는 각각 등가 

관성모멘트와 등가 점성마찰계수, 는 감속기 출력

부 회전속도를 의미한다.

2.2.2 제어기 설계

구동장치의 빠른 응답특성을 얻기 위해 영구자석 

동기전동기 제어에 많이 사용하는 제어 방식인 자속

기준제어(FOC: Field Oriented Control)를 사용하였

다. 자속기준제어는 모터 상태를 d-q 좌표계로 변환

하여 출력 토크에 영향을 미치는   성분을 제어하고 

다시 abc 좌표계로 변환하여 모터에 출력을 내보내

는 방식이다.

SVPWM(Space Vector Pulse Width Modulation) 

방식을 이용해, 정현파에 3차 고조파를 합성한 파형

을 사용하였다. 이 파형을 사용하면 동적 특성을 향
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상시킬 수 있다[2].

전류와 속도 제어기는 PI 제어기를 사용하였으며 

모터 A, B 제어기를 별도로 구성하여 각각 제어한다. 

두 모터는 서로 마주본 상태로 연결되기 때문에 구

동장치 작동 시 각 모터의 회전 방향은 반대가 된다. 

위치 제어기는 PD 제어기로 구성하였으며, 구동기의 

회전각은 모터에 부착된 2개의 리졸버와 감속기 출

력 측에 부착된 리졸버 2개의 평균값을 계산하여 사

용한다.

복수의 구동 시스템이 결합된 경우 구동기 사이에 

발생하는 force fighting이 이슈가 된다. 각 구동기 

간에 존재하는 정적/동적 특성 차이, 제조상의 편차 

등에 의해 부하가 동일하게 분배되지 못하고 오히려 

서로 부하로 작용할 수 있다[3]. 본 시스템에서는 이

중화 모터의 회전 출력 토크가 결합되기 때문에 

torque fighting이 발생할 수 있다. 모터 A, B는 클러

치를 통해 한 개의 축으로 연결되기 때문에 동일한 

움직임을 출력해야 한다. 두 모터의 움직임이 다를 

경우 한 쪽으로 부하가 치중되거나 서로 움직임을 

방해하는 문제가 발생할 수 있다. Torque fighting을 

없애려면 두 모터의 회전각과 속도가 동일하도록 제

어해야 한다[4]. 두 모터는 전원 인가 후에 제어신호

에 따라 클러치를 통해 물리적으로 연결되기 때문에 

회전각을 항상 일치하도록 맞추는 것은 쉽지 않다. 

따라서 본 제어기는 Fig. 4와 같이 한 개의 위치제어

기에서 생성한 속도 명령을 따라 모터 A, B의 회전 

속도를 동일하게 제어하도록 구성하였다.

2.2.3 시뮬 이션 결과

양쪽의 모터의 동적 특성은 이론적으로 동일하기 

때문에 한쪽 모터만 모델링 하여 시뮬레이션을 수행

했다. Torque fighting과 백래시 등 비선형적인 특성

은 모델에서 배제하였다.

구동장치의 회전속도 성능은 최대 운용 범위인 

+25° ~ -25° 범위를 구동할 때의 회전속도를 계산하

여 판단한다. Fig. 5는 무부하 상태에서의 각속도 시

험 결과를 나타낸다. 구형파 명령에 대한 응답과 각

속도 시뮬레이션을 수행하여 약 55°/s로 목표성능 

50°/s를 만족하는 결과를 확인하였다.

구동장치의 주파수응답 시험은 정현파 신호의 주

파수를 증가시키는 chirp 신호를 이용하여 수행한다. 

Fig. 6은 주파수응답 시험의 명령과 구동장치의 위치 

파형을 나타낸다. 시간에 따라 주파수를 0.1Hz에서 

10Hz로 변화시킨 ±2° 범위의 정현파를 명령으로 인

가하고, 시뮬레이션 결과를 확인하였다.

Figure 7은 명령과 위치 데이터를 주파수영역에서 

분석한 결과를 나타낸다. 이득여유가 –3dB인 지점

과 위상여유가 –90°인 지점이 약 6.2Hz에 형성되어 

목표성능 5Hz의 대역폭을 상회하는 시뮬레이션 결과

를 확인하였다.

Fig. 5 . Angular velocity simulation results

Fig. 6 . Freq uency response simulation command   
 & position feed b ack

Fig. 7 . Freq uency response simulation analysis 
results
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Fig. 8 . D ual red und ant hinge-line electro- 

mechanical actuator

2.3 구동장치 성능시험

2.3.1 시험장비

힌지라인 이중화 전기식 구동장치 시제품의 실물 

사진을 Fig. 8에서 확인할 수 있다. 좌측에는 치구에 

조립된 구동기가 위치해 있고, 우측의 제어기와 케이

블로 연결되어 센서신호와 구동을 위한 출력을 주고

받는다. 제어기는 점검장비와 케이블로 연결되어 전

원을 공급받고, 통신 데이터를 송수신한다.

구동장치 점검장비는 구동장치를 운용, 점검하기 

위한 목적으로 제작되었으며 실물 형상은 Fig. 9와 

같다. 내부 구성은 점검장비 본체, 전원공급기, 

RACK, 운용컴퓨터, 배선장치로 구성되어 있다. 점검

장비는 115VAC, 400Hz의 전원을 구동장치에 공급하

고, 3중화 CAN통신을 통해 100Hz로 명령과 상태정

보를 주고받으며 비행제어컴퓨터를 모의한다. 구동장

치의 성능을 측정하기 위해 구동명령 프로파일을 전

송하고 수신한 데이터를 분석하여 성능을 확인한다.

구동장치 부하성능을 확인하기 위한 시험치구는 

Fig. 10과 같다. 링크 구조를 통해 구동장치로부터 

회전력이 전달되면 각도에 따라 판스프링이 휘면서 

+25°, -25°에서 10,000 lbf-in(1,130 N·m)의 최대부하

가 발생한다. 판스프링의 끝단에는 토크센서가 장착

Fig. 9 . Test eq uipment

Fig. 10 . Load  test setup

되어 구동장치의 움직임에 따라 발생하는 부하를 측

정할 수 있다. 측정된 토크 값은 인디케이터를 통해 

확인할 수 있으며 점검장비에서 실시간으로 수집하

여 다른 시험 데이터와 함께 확인할 수 있다.

2.3.2 시험결과  분석

시뮬레이션과 동일한 방식으로 최대각속도와 주파

수응답 시험을 수행하여 구동장치 시제의 성능을 확

인했다. 계단파 시험을 수행하여 제어정확도 성능과 

torque fighting의 영향도 확인했다.

Figure 11은 무부하 각속도 시험결과이다. 명령에 

따른 위치와 속도 출력 파형이 시뮬레이션 결과와 

유사한 것을 확인할 수 있다. 각속도 측정값도 약 

55°/s로 시뮬레이션 결과와 거의 동일한 결과를 볼 

수 있다.

Fig. 11. Angular velocity ex periment results
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Fig. 12. Freq uency response ex periment 

results command  & position feed b ack

주파수응답 시험결과도 시뮬레이션 결과와 유사한 

결과를 확인하였다. Fig. 12를 보면 시뮬레이션 결과

와 유사한 경향의 파형이 출력된 것을 볼 수 있다. 

주파수응답 시험 분석 결과 이득여유는 약 6.2Hz, 위

상여유는 약 5.9Hz로 목표성능 5Hz를 만족하는 것

을 Fig. 13을 통해 확인할 수 있다.

출력 파형은 백래시 등의 비선형 특성과 시뮬레이

션 모델 파라미터의 오차에 의해 약간의 차이가 발

생한다. 또, 시뮬레이션에 비해 상당히 느린 100Hz의 

속도로 데이터를 수집하기 때문에 통신 업데이트 속

도에 의해 10Hz 부근에서는 최대 5%의 파형 손실이 

발생할 수 있다.

계단파 시험은 +25° ~ -25° 범위를 5° 간격으로 구

동하면서 정적 제어정확도를 확인하도록 설정되어 

있다. Fig. 14의 오차 그래프는 제어 명령과 위치 값

의 차를 통해 구한 결과이다. 명령이 바뀌는 순간 오

차가 5°까지 증가했다가 구동기가 움직이면서 ±0.1° 

Fig. 13. Freq uency response ex periment 

analysis results

Fig. 14. Staircase w aveform ex periment results

이내로 줄어드는 것을 볼 수 있다. 계단파 시험을 통

해 각 구간에서 목표성능인 제어 정확도 ±0.2°를 만

족하는 것을 확인하였다.

Torque fighting 영향을 확인하기 위해 이중화 모

터 A, B의 전류 소모량을 비교하였다. Fig. 15는 계

단파 응답시험 결과의 일부 구간을 출력한 것이다. 

두 모터는 서로 반대 방향으로 움직이기 때문에 출

력되는 전류의 흐름도 반대로 나타난다. 데이터를 보

면 급격하게 움직이는 순간에 한쪽 모터에서 소모되

는 전류가 다른 쪽에 비해 커지는 불균형이 존재하

는 것을 볼 수 있다. 두 모터는 동일하게 설계된 것

으로 동적인 특성은 같기 때문에, 불균형 발생원인은 

Fig. 15 . Current comparison of motor A and  B
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제조상의 편차와 위치, 속도, 전류 등의 상태정보 계

측 오차 문제로 판단할 수 있다. 출력에 불균형이 있

기는 하지만 과부하나 서로의 움직임을 방해하는 등

의 성능저하가 두드러지게 나타나지는 않았다. 

Torque fighting에 대한 정확한 영향은 추가적인 연

구가 필요할 것으로 판단된다.

부하시험은 각속도 시험과 마찬가지로 +25° ~ -25° 

범위를 구동하면서 출력되는 최대토크와 회전 각속

도를 확인하였다. 부하시험치구는 날개의 공력 부하 

환경과 유사하게 회전 각도에 따라 인가되는 부하의 

크기가 증가하도록 되어있기 때문에 +25°, -25° 지점

에서 최대 토크가 발생한다. Fig. 16의 시험 결과를 

보면 +25°, -25° 지점에서 각각 1,160 N·m와 1,140 

N·m의 토크 값이 측정되는 것을 확인할 수 있다. 구

동장치 각도가 0°일 때 약 80 N·m의 토크 값이 출

력되는데 이는 판스프링의 변형에 의한 양방향 부하

를 균일하게 맞추기 위해 각도를 조절하여 발생하는 

값이다. 구동 시 10~90% 구간의 평균 각속도는 

51~53°/s로 부하시험을 통해 목표성능을 만족하는 

결과를 확인 하였다. 

시험 조건에서 목표성능은 만족하지만 부하가 증

가하는 구간에서 속도가 상당히 하락하는 경향을 볼 

수 있다. Fig. 16의 4번째 그래프를 보면 속도가 하

락하는 구간에서 모터 공급 전원인 280VDC의 전압

이 떨어지는 것을 볼 수 있다. 속도 감소의 원인이 

공급전력의 부족으로 발생하는 것인지 효율이나 

torque fighting 등의 영향에 의한 것인지는 추가적

인 연구를 통해 확인하여 보완이 필요할 것으로 판

단된다.

Fig. 16 . Torq ue ex periment results

Ⅲ. 결  론

본 논문에서는 힌지라인 이중화 전기식 구동장치

의 전반적인 설계 내용을 서술하였다. 제작된 시제의 

성능시험 및 결과분석을 통해 구동장치의 목표성능 

항목인 토크, 각속도, 제어정확도, 대역폭을 모두 만

족하는 것을 확인하였으며, 설계 변수와 수학적 모델

을 기반으로 수행한 시뮬레이션 결과와 실제 시험 

결과가 유사하게 출력되는 것을 확인하였다.

본 연구를 통해 영구자석 동기전동기 모델 기반의 

힌지라인 이중화 전기식 구동장치의 수학적 모델을 

획득하였으며, 연구내용과 확보한 모델을 활용하여 

향후 계획되어 있는 유사 시스템 성능 예측과 용량

산정 등 설계과정에 상당한 기여를 할 수 있을 것으

로 판단한다.

향후 연구는 항공기 탑재 환경 요구 규격에 따라 

환경시험과 EMC 시험, 평균고장간격(MTBF)과 이중

화 제어 알고리즘 등에 대한 연구가 진행될 예정이

다. Torque fighting의 영향에 대한 추가적인 연구도 

필요할 것으로 보인다. 본 연구를 통해 아직 국내 연

구가 미미한 힌지라인 형태의 전기식 구동장치 개발

에 상당한 성과를 거두었고, 향후 항공기용 전기식 

구동장치 개발에 필요한 국내 기술 향상에 기여할 

수 있을 것으로 기대한다.
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