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[요    약] 

본 논문에서는 무인항공기용 소형 터보제트엔진에 대해 압축기 서지현상 및 화염소실을 방지하면서 과도응답 특성을 개선하

는 제어기를 설계하였다. 터보제트 엔진의 가·감속 시 서지현상과 flame-out 현상을 방지하기 위해 연료 유량 제어 입력을 

Fuzzy-PID 제어기로 생성하고 신속하고 안전하게 원하는 속도로 수렴할 수 있도록 제어기 설계한다.   LabVIEW을 이용한 시뮬레

이션을 통해 PID와의 응답특성 비교 분석 및 신속하고 안전하게 원하는 속도로 수렴하는 제어 성능을 확인하였다.

[Abstract]

In this paper, Propose to prevent compressor surge and improve the transient response of the fuel flow control system of turbojet engine. 

Turbojet engine controller is designed by applying  Fuzzy-PID control algorithm. To prevent any surge or a flame out event during the 

engine acceleration or deceleration, the Fuzzy-PID controller effectively controls the fuel flow input of the control system. Fuzzy-PID 

results are used as the fuel flow control inputs to prevent compressor surge and flame-out for turbo-jet engine and the controller is designed 

to converge to the desired speed quickly and safely. Using  LabVIEW to perform computer simulations verified the performance of the 

proposed controller. Response characteristics pursuant to the gain were analyzed by simulation.

Key word : Turbojet engine, Surge control, Fuzzy proportional integral derivation, controller, Fuel flow control, LabVIEW.
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Ⅰ. 서  론

최근 소형 무인항공기에 대한 기술이 급속도로 발전하고 있

고  이에 따른 연구도 이루어지고 있다. 소형 무인항공기용 터

보제트 엔진은 시스템들이 디지털 전자식으로 구현되어야 하

며, 공기 흡입구와 노즐의 안내깃, 공기 블리드 밸브, 과급기, 윤

활 계통, 제동 계통 등에서도 다양한 제어방법을 필요로 한다

[1]. 하지만 소형 무인항공기용 터보제트 엔진은 시스템의 단순

화를 위해 배기 노즐의 면적을 고정하고 연료 유량을 제어하여 

원하는 엔진 성능을 얻는다[2]. 

엔진 제어 시스템의 설계의 가장 중요한 점은  엔진의 가 ‧ 감

속시 surge 현상과 flame out 현상에 대한 안정적인 범위 내에서 

고성능의 추력 동적반응 특성을 갖도록 효과적으로 제어하고 

제한 온도를 초과하지 않도록 보호시스템을 설계하는 것이다. 

무인항공기의 특성상 짧은 이착륙 거리와 큰 기동성이 필요로 

하게 되는데 이를 위해 터보제트 엔진의 가속시간은 짧아야 한

다. 그러나 연료 유량의 급격한 증가로 엔진의 요소는 surge 현

상이나 flame out 과 같은 현상이 일어 날 수 있다. 따라서 엔진

을 최적의 조건으로 제어하기 위해 터보제트 엔진의 열역학적

이고 기계학적인 상태 변수인 압축기 로터 회전수, 터빈 온도, 

압력 등을 정확하게 감지하여 연료 유량 입력을 효과적으로 제

어하는 것이 터보제트 엔진 제어기 설계의 요점이다.

본 논문에서는 연료 유량을 단일 입력으로 하는 단일 입출력 

시스템 터보제트엔진에 대해 Fuzzy-PID 제어기를 적용하였다. 

무인항공기 특성상 발생할 수 있는 surge현상과 flame out 현상

을 방지하기 위해 로터의 기준 가속도를 설정하고 현재 압축기 

로터의 속도 오차를 측정하여 압축기 회전 속도의 정상 상태 오

차 특성을 개선한다. 그리고 연료 유량의 입력을 Fuzzy 규칙에 

의해 정하도록 하였다. 제안된 제어기 성능을 확인하기 위해 

LabVIEW를 이용한 시뮬레이션을 통해 Fuzzy-PID 제어기의 

성능을 입증하였다. 

  

Ⅱ. 터보제트 엔진

2-1 터보제트 엔진의 구조

터보제트엔진의 구조는 디퓨져 (diffuser), 압축기 (compre- 

ssor), 연소실 (combustion chamber), 터빈(turbine)과 배기노즐 

(exhaust nozzle)로 구성되어 있다. 흡입되는 공기는 압축기에서 

압축된 후 연소기에서 연료와 혼합되어 연소된다. 이에 연소되

어 팽창된 가스는 터빈을 회전시키게 되고 축에 연결된 압축기

를 회전시킨다.  

요구 추력을 얻기 위한 엔진 가속 제어는 압축기 회전 속도

로 변환시킨 속도를 따라가도록 연료 유량을 제어해야 한다. 제

어기 설계 대상인 무인항공기용 소형 터보제트 엔진은 연료량 

입력에 대해 엔진의 열역학적인  변수들의  동안정적이면서  신

그림 1. 터보제트 엔진의 구조

Fig. 1. Structure of turbojet engine.

속한 응답 특성을 가져야 한다. 즉, 터보제트 엔진의 성능을 결

정하는 고성능, 고기동의 추력 특성을 갖는 것이다.  

2-2 터보제트 엔진의 선형 모델링

터보제트엔진 모델의 동적지배방정식은 압축기, 연소실, 터

빈 등에 대해 동력, 에너지, 유량 등의 평형관계식으로부터 동

적 비정상 (unsteady) 열역학적 평형방정식을 얻을 수 있다. 이  

비선형 방정식은 각 부분 간 결합된 순차해 (component 

matching program solution)의 형태로 기준 운용점 (operating 

point)부터 섭동법(perturbation)을 이용하여 선형화시키게 된다

[3]. 엔진의 상태방정식은 식 (1)과 같이 나타낼 수 있다.

                                                                            (1)

여기서 는 엔진의 상태 벡터, 는 엔진의 제어 입력 벡터이

다. 시스템은 실제로 여러 개의 상태 변수 및 입력 변수를 포함 

하므로 한 작동점에서 일반적으로 식(2)와 같은 선형 관계식을 

갖는다.

∆∆∆                                                        (2)

본 논문에서는 상태 변수 벡터로 압축기의 회전 속도(∆), 

터빈 입구 온도(∆), 압축기 출구 온도(∆), 연료 유량()

을 사용하였다.

Ⅲ. Fuzzy-PID 제어기 설계

3-1 Fuzzy-PID 제어기

퍼지 시스템은 이론적으로 크고 무한한 규칙(rule) 수를 가짐

으로 비선형 플랜트의 동적 방정식을 완벽하게 표현할 수 있으

나[4], 실제로 모든 경우를 고려하거나 무한한 규칙 수는 불가
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능하므로 퍼지 시스템과 비선형 시스템간의 오차가 존재한다.

이러한 단점을 보완하기 위해 간편 간접 추론 방식 (SIIM; 

simplified indirect inference method )에 의한 Fuzzy-PID 제어기

가 제안되었고, 1994년 Misir 등은 디지털 PID 선형 모델을 바

탕으로 기존의 2개의 퍼지 입력 변수와 4개의 퍼지 규칙, 비선

형 비퍼지화를 적용하여 20개의 제어입력 영역으로 분할되는 

비선형 Fuzzy-PID 제어기를 제안하였다. Misir 등의 Fuzzy-PID 

제어기는 선형 디지털 PID 구조를 기초로 선형 구조의 제어 성

능이 비선형, 시변 매개변수 이득이 되도록 설계하여 선형 뿐만 

아니라 비선형 플랜트에 대해 좋은 제어 성능을 가진다는 것을 

입증하였다[5]. 

터보제트 엔진을 가 ‧ 감속시키는 경우 급격한 공기 유량 증

가에 따라 압축기 압력이 감소하여 공기가 역류하는 서지현상

이 발생하게 되어 엔진이 손상될 수 있다. 그러므로 사전에 서

지현상이 발생되는 것을 방지하도록 제어기를 설계하여야 한

다. 본 연구에서 제안된 터보제트 엔진제어 시스템 구조는 그림 

2와 같다.

터보 제트 엔진 제어기를 설계하기 위해 기준 가속도에 대한 

압축기 회전 가속도 오차를 식(3)과 같이 정의하였다.

 

                                                                    (3)

여기서 은 기준 가속도에 대한 압축기 회전 가속도 오차이고, 

는 기준 가속도, 은 측정되는 압축기 회전 가속도이다. 

Fuzzy 추론 연료 유량 제어 입력은 PID제어 구조를 한 다음 

식 (4)와 같다.

   






  



  (4)

는 서지 제어선에서의 압력비에 대한 압축기출구 오차이

다. PID 제어기의 게인 값은 과 를 이용하여 Fuzzy 추론

에 의해 정해진다.

그림 2. Fuzzy-PID 제어기의 구조

Fig. 2. Structure of Fuzzy-PID controller.

따라서, 퍼지 입력 변수는 과 이고 출력 변수를 PID 게인 

값의 가중치인 Q값을 정한다. 다음 표1과 같이 변수 과 의 

언어 값은 각각 5단계로 NB, NS, ZE, PS, PB로 하고 출력 변수 

Q값은 VS, S, M, B, VB으로 한다. 

소속 함수는 그림3과 같이 입력변수 는 -9000~9000 범위

와  는 –1~1범위로 나누었고 출력변수는 0~1범위로 각각 5단

계로 세분화 하였다. 

Fuzzy 규칙을 이용하여 얻어진 출력 변수는 역퍼지화

(Defuzzification)과정을 통해 제어 입력으로 사용된다. 




NB NS ZE PS PB

NB VB VB VB VB VB

NS VB M S M VB

ZE B S VS S B

PS VB M S M VB

PB VB VB VB VB VB

표 1. 퍼지 rule table

Table 1. Fuzzy rule table.

그림 3. 입 ‧ 출력 변수들의 소속 함수

Fig. 3. Membership function of input and output 

variables.
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그림 4. 시뮬레이션 결과(Fuzzy-PID, PID 비교). (a) 압축기 회전 속도, (b) 압축기 출구 압력비, (c) 터빈 입

구 온도   (d) 연료 유량 

Fig. 4. Simulation results (compare Fuzzy-PID and PID). (a) compressor rotation speed, (b) compressor 

outlet pressure ratio, (c) turbine inlet temperature,  and  (d) fuel flow rate.

Fuzzy 입력 변수의 언어값을  
,  

 라 할 때 “x

는 A이다” 라는 조건의 적합도를 A( )라고 하면 두 입력  
과 의 적합도는 다음의 Mamdani 방법[6]으로 정한다.

 
∗

                  (5)

Mandami 방법에 의해 Fuzzy 규칙의 추론 결과가 얻어지면, 

출력 Q는 다음과 같이 면적 중심법으로 얻는다.




 






 




                                                                  (6)

추론 결과인 출력 Q를 이용하여 PID 게인 값은 다음과 같이 

정한다.

  ∗   ∗   ∗ (7)

여기서,    : 상수.

Ⅳ. 모의실험

제안된 Fuzzy-PID 제어기에 대한 성능을 확인하기 위해 모

의실험은  LabVIEW를 이용하여 시뮬레이션을 실시하였다.  엔

진은 식(8)과 같은 상태방정식으로 나타낸 선형 모델을 사용하

였다.
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그림 5. 시뮬레이션 결과(Fuzzy-PID, PID 비교). (a) 압축기 회전 속도, (b) 압축기 출구 압력비, (c) 터빈 입

구 온도   (d) 연료 유량 

Fig. 5. Simulation results(compare Fuzzy-PID and PID). (a) compressor rotation speed, (b) compressor 

outlet pressure ratio, (c) turbine inlet temperature, and  (d) Fuel flow rate.

                                                    (8)

   

여기서   
 는 상태변수 벡터, 는 압축기 회

전 속도, 는 터빈 입구 온도,  는 압축기 출구 압력,  는 

연료유량이다.

시뮬레이션은 그림4와 같이 엔진이 21000 rpm으로 회전하

고 있는 상태에서 3초 동안 엔진 회전 속도를 27650  rpm까지 

가속시키고 그 후 속도를 유지하다가 감속시키는 속도 프로파

일을 사용하였다. 이러한 경우에 엔진이 surge 및 flame out 현

상을 일으키지 않으면서 작동함을 확인하였다. 그림4는 

Fuzzy-PID 제어기를 적용한 경우와 고전 PID 제어기를 적용한 

경우에 대한 비교 실험 결과 그래프이다. 두 제어기 모두 서지  

제어선 범위 안에 있어 모두 우수한 성능을 보여주지만 

Fuzzy-PID의 경우 신속한 응답 특성과 과도응답 특성이 개선됨

을 알 수 있다. 

그림 4의 (a)를 보면 Fuzzy-PID 제어기가 기준속도에 대한 

빠른 응답 특성을 나타냄을 알 수 있다. 이와 동시에 (b)와 (c)에

서는 surge와 flame out 제어선을 넘지 않고 터빈 입구 온도도 

안정적으로 유지하면서 (d)의 연료 유량의 흐름을 보여준다. 제

안된 Fuzzy-PID의 게인 값은 , ,  으로 정하고 가중치 

Q는 상태에 따라 Fuzzy 규칙에 의해 정해진다. 각각의 PID 게

인 값은 =0.00005,=0.00009,=0.000001이다. 그림 5는 

3초 동안 엔진 회전 속도를 2000 rpm 가속시키고 그 후 6초간 

4000 rpm 감속 후 다시 2000 rpm 가속시키는 sin 형태의 시뮬레

이션 그래프이다. 

Ⅴ. 결  론
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본 논문에서는 Fuzzy-PID 제어기법이 적용된 소형 무인항공

기용 터보제트 엔진  제어기를 설계하였다. 엔진의 가 ‧ 감속 시 

발생될 수 있는 서지와 flame-out을 방지하기 위해 가속도를 기

준 입력으로 하고 Fuzzy-PID 제어기를 구성하고 LabVIEW를 

이용한 시뮬레이션을 하여 고전 PID와의 비교를 통해 성능을 

입증하였다. 그리고 안전하며 속도, 압력, 온도 및 연료 유량에 

대해 정상 상태에서 요구되는 성능을 유지하고 빠른 응답 특성

을 확인하였다.
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