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ABSTRACT

When control surface failure occurs, it is conventional to correct a current control or

to transform to other control. In this paper, instead of adopting a conventional way, a

reconfiguration method which compensate the failure with alternative control surface

deflection, depending on the level of failure, by using neural network and

PCH(Pseudo-Control Hedging). The Conroller is designed of inner-loop(SCAS :

Stability Command Augmentation System) with DMI(Dynamic Model Inversion) and

outer-loop with Y axis acceleration feedback for a coordinate turn. Additionally,

double PCH method was adopted to prevent actuator saturation and input command

was generated to compensate for failure. At the end, The feasibility of the method is

validated with randomly selected failure scenarios.

초 록

항공기 비행 시, 조종면에 고장이 발생하였을 때 이를 검출하여 제어기를 수정하거나

다른 제어기로 전환하는 방식을 주로 사용한다. 본 논문은 작동기에 고장 발생시 임의의

고장검출 알고리듬을 사용하여 고장을 검출하여, 제어기를 수정/전환하는 방식을 사용하

지 않고, 신경회로망과 PCH(Pseudo-Control Hedging) 기법을 이용하여, 발생된 고장정도

에 따라 제어기 스스로 판단하여 대체 조종면으로 보상해 주는 재형상 비행제어법칙을

제시한다. 제어시스템은 DMI(Dynamic Model Inversion) 기법을 적용한 내부루프(SCAS :

Stability Command Augmentation System)와 Coordinate Turn을 위한 Y축 가속도 피드

백 외부루프로 구성한다. 특히 고장 보상을 위해 작동기 포화를 방지하는 PCH 기법을

이중으로 적용하였다. 끝으로 몇 가지 고장상황에 따른 시뮬레이션을 통해 그 가능성을

검증하였다.
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기 호

   = Euler Angle


, 

 = 비례, 미분 게인

   = 동체축 각속도

   = 동체축 각속도 명령

   = 동체축 속도

   = 의사제어 변수

 = 적응제어 신호

 = 가중치

    = 엘리베이터, 에일러론, 러더

  = 공기력에 의한 Y축 방향 힘

  = 중력에 의한 Y축 방향 힘
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Ⅰ. 서 론

급격히 변화하는 비행환경이나 고장 발생 시,

항공기가 최적의 조건으로 정상 비행이 가능하도

록 하는 비행제어시스템의 관심이 집중되고 있다.

이를 위해 비행제어시스템의 시스템 식별기법을

통합 적용하거나, 강건제어 이론, 신경회로망 이

론, 적응제어 이론 등 최신 제어이론을 이용하여

비행제어시스템을 개선하고자 하는 연구를 활발히

수행하고 있다. 그 중 신경회로망 기반의 적응제

어기법은 제어법칙 재설계를 위한 시스템 추정이

불필요하며 대신에 결함상태에 대응해 적응하는

기법으로 고장/결함 시에도 적정한 수준의 비행

성을 유지할 수 있는 특성을 가지고 있다.

본 논문에서는 에일러론에 고장 발생 시 신경

회로망을 이용한 재형상 제어 방안을 제시한다.

제어기의 구성은 각운동 모션에 대한 DMI

(Dynamic Model Inversion) 기법을 적용한 내부

루프(SCAS : Stability Command Augmentation

System)와 Coordinate Turn을 위한 외부루프로

구성한다. 역변환 오차와 작동기 고장에 의한 오

차를 보정하기 위해 신경회로망과 PCH (Pseudo-

Control Hedging) 이론을 도입하여 고장 발생

시에도 성능저하를 최소화한다.

Ⅱ. 본 론

2.1 신경회로망을 이용한 제어법칙 설계

2.1.1 DMI 기법을 이용한 SCAS설계

DMI기법을 이용하여 SCAS를 설계한다. 비선형

운동방정식에서 상태변수는,     이고, 입

력 변수는,    
이다. 오일러각   의

2차 미분을 의사제어 변수(Pseudo-Control Variable)

로 치환하면, 다음과 같다.


    (1)

 는   과  의 운동역학적 관계식을

미분함으로써 과 관계된다. 식 (2)는 무인항

공기의 동특성을 임의의 정상상태에서 근사화된

선형모델로 역변환 한 식으로    은 앞에서

언급한 관계에 의해   로 표현된다.
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여기서 와 는 관성모멘트와 안정 및 조종미

계수들로 구성된다.   는 동체축 속도 성분이

며,   은 동체 피치, 롤, 요우 각속도 이다. 비

례-미분제어기를 이용하여 식(3)과 같이 각 자세

각 반응을 형성토록 한다[참고문헌 5].

  
  

   

  
    

   

  
   

   

2.1.2 조종성 증대 이론

SCAS의 입력은 보통   로 구성한다. 여기

서 사용한 조종성 증대 이론은 Coordinate Turn

을 위해  로부터 를 얻고, 와 오일러 각

미분값의 관계에 의해  명령을 유도해낸다.

항공기 동체 Y축 방향 힘의 운동방정식을 식

(4)와 같이 표현한다.

  (4)

여기서 는 공기력에 의한 힘이고 이는

 


로 표현된다. 는 중력에 의한 힘으로

  sin cos 로 표현한다. 식 (4)는 다시

식 (5)로 표현된다.

  




 sin  cos   (5)

가 주어진 입력 명령  를 따라가기 위해

P(Proportional)와 I(Integral) 제어 법칙을 사용하

여 식 (6)과 같이 정의한다.

  

    




  (6)

식 (6)을 식 (5)에 대입하여 R에 관해 정리하면

식(7)과 같다.

 


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  


 





  





     

(7)

식 (7)에서 은 실제 센서를 통해서 측정된 값을

사용하기에는 정확도가 떨어지는 문제가 있다.

여기서는 에 대한 항을 생략하고 이에 따라 외

부루프의 안정성을 평가한다.

(3)
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


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(8)

여기서 정상 선회 시   이다.

와 의 값은 다음과 같이 유도하여 얻는다.

그림 1에서 왼쪽의 

 sincos 식

과 오른쪽의 


 sincos 식이 서로

소거되지 않고  이 남게 된다.

그림 1. Command Augmentation Logic

이때   로 근사화 된다고 가정한다. 이는

내부루프와 외부루프의 시간반응을 분리하는

Two-time Scale Separation 기법을 적용하면 증명

가능하다. 식 (5)와 식 (8)은 앞의 가정에 의해 연

계될 수 있고 연계된 식을 Laplace 변환하면 식

(9)와 같다.





    


   



(9)

여기서

 

 
,  


 : 공기 속도 (10)

식 (10)의 2개 식을 연계하여 V에 관한 식으로 정리

하고 식 (9)에 대입하여 V항을 소거하면 식 (11)

과 같다.

 





    



 

(11)

여기서    


이다. 식 (11)에서



의 전달함수를 구하면 식 (12)와 같다.

 

   


  

         
(12)

만약   라 하면 식(12)은 식(13)과 같이

간단한 1계 시스템으로 나타낼 수 있다.

 

   




  

(13)

그러므로 는 시스템의 1% 정상상태의 오차까

지의 수렴 시간    와 관계하고 는

  에 의해 그 값을 얻을 수 있다[참고문

헌 1].

2.1.3 신경회로망 설계

식 (2)는 선형화된 모델을 기준으로 한 역변환

모델이다. 제어기 설계를 간편하게 하기위해, 대

상 항공기의 수학적 모델에서 상태변수 관련 선

형 행렬을 모른다고 가정하고, 단지 조종입력 관

련 선형 행렬에 대한 정보만을 가지고 모델 역변

환 시키고, 실제 모델과 역변환 모델간의 오차 보

상을 위해 적응제어기로 신경회로망을 추가하였

다. 적응제어 시그널로 선택된 인공회로망은, 조

절되는 매개변수가 선형적으로 나타나는 기저함

수 신경회로망(Basis Function Neural Network)이

며, 이때 기저함수 는 SPN(Sigma-Pi Network)

을 사용하였고 종축에서는 u, w, q와 자세각 의

함수이며 횡-방향축에서는 v, p, r과 자세각  

의 함수이다. 각 채널당 가중치 수는 21개 이다.

이는 원형함수를 가장 효율적으로 구현하는 것으

로 반복수행을 통해 선택된 것이며, 현재까지 이

를 위한 객관적인 기준은 없다. 네트웍 각 채널의

적응법칙은 다음과 같다.

  
      (14)

         (15)

여기서 s 는 아래 식과 같다.

    (16)

2.2 DMI에 사용된 모델

본 제어기에 사용된 항공기 모델은 한국항공

우주연구원에서 제공한 SAT-Ⅱ모델로, 날개면적

8.96  , MAC(Mean Aerodynamic Chord) 1 ,

날개길이 9.68 , 총 무게 44.09 인 무인항공기

이다. 이 모델을 이용하여, 3가지 방법으로 역변

환 모델을 각각 구성해 보았다. 첫 번째, 앞에서
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언급하였듯이 상태변수 관련 선형행렬 A를 모두

‘0’으로 처리하고 입력변수 관련 선형행렬 B만으로

DMI를 구성, 두 번째, SCAS가 항공기의 비행 속

도에 민감함으로 항공기의  
  

  
은

DATCOM을 이용하여,       는 실제 측

정함으로써 비교적 정확한 값을 알 수 있고, 센서

를 통해 비행 속도와 고도를 알 수 있다고 가정하

면 선형값을 가진 DMI의 B 행렬 각 요소를 식

(17)과 같이 속도와 고도의 함수로 실시간으로 계

산, 세 번째, 시뮬레이션에 사용한 초기값은 트림

값을 그대로 사용하고 두 번째 방식에서 고도, 속

도에 임의의 Nominal 값을 고정하는 방식으로, 즉

모델과 제어기의 초기값을 다르게 구성해 보았다.

 



  



 



 

 


(17)

 
′




  

다음 그림은 구성된 DMI의 성능을 보인다.
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그림 2. DMI 구성①

0 5 10 15 20
-0.2

0

0.2

0.4

0.6

0.8

1

1.2
theta cmd & theta 

time(sec)

th
et

a(
de

g)

Command
Response

0 5 10 15 20
-5

0

5

10

15

20

25
phi cmd & phi 

time(sec)

ph
i(d

eg
)

Command
Response

그림 3. DMI 구성②
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그림 4. DMI 구성③
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는 1 deg의 입력명령을 주었고 는 20 deg의

입력명령을 주어 시뮬레이션 하였다. 그림 4에서

밀도()는 해면고도, 속도( )60 ft/s의 값을 주

었다. 이 후의 제어기는 식(17)에서 밀도( )와 속

도( )를 실시간으로 업데이터하지 않고 임의의

Nominal 값(고정된 값)을 넣는 세 번째 방법을

선택하였다.

2.3 PCH(Pseudo Control Hedging) 설계

2.3.1 PCH 이론 전개

PCH 신호는 과도하게 제어하는 작동기 명령

을 반대방향으로 감해줌으로써, 과도한 명령이

제거되어, 입력이 포화되거나 지연될 경우 시스

템이 불안정한 조건으로 진입되는 것을 막는 것

이다. 다시 말하면, PCH는 항공기의 작동기가

포화 되어있거나 작동기 동적 특성으로 인한 불

안정성 발생 시 적절한 역변환을 가능하게 한다.

DMI를 포함하고 있는 PCH구조를 그림 5에 나

타내었다.

그림 5. DMI Based CAS with PCH Compensation

앞에서 소개된 DMI를 다시 고려하자.

       

여기서 는 의사제어 입력이며, 또한 이 의사제

어 입력은 에 의해서 근사화되어 결정되며

얻고자하는 를 의미한다. 이러한 과정을 보아

DMI 기법이 작동기 모델의 고려없이 설계되었다

는 것을 알 수 있다. 즉, 작동기의 동적특성 및 제

한 때문에 명령입력과 실제 제어입력 사이의 값이

정확히 일치할 수 없다는 문제점이 발생한다.

그림 5에서 볼 수 있듯이 DMI를 거쳐 나온 신호

    가 작동기를 지나 로 바뀌게 되고

이 신호를 다시 역으로 계산하여   를

얻는다. 그러므로 최종 PCH 신호는 다음 식 과

같이 나타낼 수 있다.

          (18)

2.3.2 PCH 추가 전후 시뮬레이션 결과

다음은 작동기 고장에 대한 시뮬레이션 결과

이다. 사용된 동역학적 모델은 한국항공우주연구

원에서 제공한 SAT-Ⅱ UAV 모델이다.

▶ 시뮬레이션 조건 : 시뮬레이션 5초 후 는 3

deg, 는 20 deg 명령 입력, 명령입력 직후 에일

러론 오른쪽이 15 deg로 고정되는 고장 발생.

그림 6에서는 PCH가 없을 경우 의 경우 과

잉응답 특성을 보이고 있다. 그러나 그림 7에서

알 수 있듯이 PCH 적용 후 시스템 성능이 향상
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그림 6. Simulation without PCH
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그림 7. Simulation with PCH

되지 않고, 오히려 명령방향과 반대방향으로 작

동하는 모습을 보이고 있다. 이러한 현상이 생성

되는 원인은, PCH의 특성상, 고장 발생 시 

의 값이 없어지지 않고 계속 존재하여 입력명령

에 영향을 주기 때문이다. 즉 PCH만으로는 고장

보상이 이루어지기 어렵다. 이에 이중 PCH 이론

을 제시한다.

2.4 이중 구조 PCH 설계

이중 PCH의 개념은 단일 PCH와 크게 다르지

않다. 단지 첫 번째 PCH 신호를 다른 조종면

DMI의 입력 명령으로 사용하고, 여기서 발생한

작동기 오차를 두 번째 PCH에서 보상을 한다.

이러한 개념을 이용해서 본 논문에서는, 첫 번째

신호에서 고장으로 인해 발생한 오차를 대체 조

종면에서 고장 크기에 따른 동등한 보상을 하고

대체 조종면의 작동기 오차를 두 번째 PCH에서

보상해준다.

그림 8. DMI Based CAS with Double PCH
Compensation

그림 8은 이중 구조 PCH를, 블록선도를 이용

하여, 간략하게 표현한 것이다. 앞의 PCH 신호

인 를 플랩에 관한 DMI블록의 입력으로 사

용하였고 플랩 DMI 블록의 출력은 작동기를 지

나 (플랩 변위)가 되고 이를 다시 역으로 계산

하여 얻은 값과 앞의 PCH 신호()와의 차이

가 최종 PCH 신호가 된다[참고문헌 2].

2.5 고장발생 시나리오 및 시뮬레이션 결과

본 절에서는 완성된 재형상 비행제어법칙을 3

가지 시나리오에 따른 시뮬레이션을 통해 비행제

어법칙의 성능을 검증한다.

그림 9는 작동기가 아래의 초기 조건에서 모

든 조종면이 정상적으로 작동될 경우 입력 명령

 20 deg 에 대한 시스템 응답이다.

▶ 작동기 초기 조건 :     의 각속도 제

한 ±60 deg, 변위 제한 ±20 deg

입력 명령 : 시뮬레이션 5초 후  20 deg

시나리오 ①

수평비행 5초 후  명령 20 deg 입력, 명령 입력

직후 에일러론 오른쪽이 15 deg로 고정되는 고

장 발생.
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그림 9. 에일러론 정상작동

시나리오 ②

수평비행 5초 후  명령 20 deg 입력, 다시 5초

후 오른쪽 에일러론 15 deg로 고정되는 고장 발

생, 다시 5초 후  명령 -20 deg 입력.

시나리오 ③

수평비행 1초 후 오른쪽 에일러론 20 deg 될 때

까지 1초당 4deg 씩 증가하는 고장 발생(Run

away), 4초 후  명령 -20 deg 입력, 10초 후 

명령 20 deg 입력.

시뮬레이션 결과에서 알 수 있듯이 PCH가 하

나만 존재할 경우에는 명령을 역으로 감소시키

는 잘못된 시스템 응답특성을 가진다. 그러나 이

중 PCH 구조에서는 시나리오 ①, ②, ③의 시뮬

레이션 결과에서 보듯이 설계된 재형상 제어기는

에일러론에 고장 발생 시 이를 1차 PCH에서 작

동기 오차로 인식하여 그 영향을 플랩에서 실시

간 보상해주고 추가되는 입력명령에 대해 플랩의

작동기 포화가 있을 경우 2차 PCH에서 입력명

령을 감해줌으로 해서 시스템이 불안정한 상태로

빠지는 것을 막는 특징을 보이고 있다. 즉 고장

발생시에도 시스템응답의 성능 저하가 최소화됨

을 알 수 있다.
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그림 10. 시나리오 ① 시뮬레이션 결과

그림 11. 시나리오 ② 시뮬레이션 결과



第 34 卷 第 7 號, 2006. 7 신경회로망을 이용한 재형상 비행제어법칙 설계 43

그림 12. 시나리오 ③ 시뮬레이션 결과

Ⅲ. 결 론

본 연구에서는 고장 발생 시 재형상 비행제어

법칙 설계를 위해, SCAS는 각운동 모션에 대한

DMI(Dynamic Model Inversion)기법을 적용한

내부루프와 Coordinate Turn을 위한 외부루프(조

종성 증대 시스템)로 구성하였다. SCAS 입력명

령은 Φ, Θ, ay로 하였다. 그리고 역변환 오차와

작동기 고장에 대한 보상을 위해 신경회로망과

PCH를 설계하였다. 그러나 신경회로망과 PCH만

으로는 고장에 대한 보상이 이루어지지 않고, 작

동기의 고장에 의해 발생한 PCH 신호가 입력명

령을 바꾸는 역효과를 가져왔다. 이에 PCH 개념

을 응용한 이중 PCH를 설계하여 작동기 고장

시에 발생하는 오차를 대체 조종면에서 보상하여

(예를 들면, 에일러론의 경우 고장을 플랩에서

보상) 제어시스템이 불안정해지는 것을 막고, 고

장 시에도 명령 추종이 가능한 제어기를 설계하

였다.

최종적으로 이렇게 설계된 비행제어법칙을 에

일러론에 대한 3가지 고장 시나리오에 따라 시뮬

레이션하였다. 그 결과 에일러론에 고장 발생 시

이를 1차 PCH를 통해 플랩에서 실시간 보상하

고 플랩에서 작동기 포화가 발생할 경우 2차

PCH에서 입력명령을 감해줌으로 시스템이 불안

정한 상태로 진입하지 못하게 막았다. 다시 말해,

본 논문에서 제시한 재형상 비행제어법칙은 작동

기의 고장 발생 정도나 시기에 상관없이 2차 조

종면의 작용범위 내에서 주어진 입력명령을 추종

할 수 있음을 보였다.
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