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ABSTRACT

In this study, a new fault tolerant controller based on a model following adaptive 

technique is applied to the reconfiguration mode of supersonic advanced trainer. The 

designed controller is applied to the flight control system of high performance aircraft. 

To verify the performance of the proposed controller, numerical simulations are 

executed using a non-realtime nonlinear verification tool.

초   록

본 연구에서는 기존의 초음속 고등훈련기 재형상 모드에 모델추종 적응제어 기법을 적

용하여 새로운 개념의 고장허용 제어기를 설계하였다. 실제 비행제어 시스템에 적용할 수 

있도록 제어기 설계와 자동 탑재코드 생성에 사용되고 있는 시스템을 이용하여 제어기를 

구현하였다. 초음속 고등훈련기의 비실시간 비선형 검증도구로 사용되고 있는 프로그램을 

이용하여 시뮬레이션을 수행하여 성능을 검증하였다.
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Ⅰ. 서  론

최근 항공기의 고장으로 발생될 수 있는 경제

적 피해와 인명 손실에 대처하기 위해 고장허용 

제어기(Fault Tolerant Control) 설계에 대한 연

구가 활발히 수행되고 있다. 제어법칙은 항공기

의 최대 구조한계 내에서 요구되는 동력학적 요

구조건, 안정성 및 기동성능을 부여하기 위해 설

계되어야 한다. 또한, 이러한 요구조건을 이용하

여 시스템의 기능에 따라 어떠한 제어모드를 적

용할 것인지를 정의해야 한다. 현재 초음속 고등

훈련기의 비행 모드는 정상 (Normal), 재형상 

(Reconfiguration), 및 훈련(Training) 모드로 구성

되어 있고, 재형상 모드의 경우에는 고장이 발생

하면 기존의 제어이득에서 재형상 제어이득으로 

전환하는 방법으로 설계되어 있다. 본 연구에서

는 기존의 재형상 모드에 모델추종 적응제어

(MRAC: Model Following Adaptive Control) 기

법을 적용하여 새로운 개념의 고장허용 제어기를 

설계한 후, MATLAB Simulink 기반의 초음속 

고등훈련시의 선형모델에 대하여 성능을 검증하

였다. 또한 한국항공에서 제어기 설계와 자동 탑

재코드 생성에 사용되고 있는 프로그램에 기반을 

둔 제어기 설계를 수행하였다. 이를 비실시간 비
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선형 검증도구로 사용되고 있는 도구를 이용하여 

시뮬레이션을 수행하여 그 성능을 검증하였다.

본 논문은 다음과 같이 구성되었다. 2.1절에서

는 모델추종 적응제어기를 설계하고, 2.2절에서는 

종/횡으로 분리하여 설계된 모델추종 제어기의 

구현방법에 대해 설명한다. 2.3절에서는 모델추종 

적응제어기의 성능 검증을 위하여 비선형 시뮬레

이션을 수행한 결과를 제시한다. 마지막으로 3장

에서는 결론과 향후과제를 논의한다.

Ⅱ. 본  론

2.1 모델추종 적응제어기[1,2]

항공기의 선형화된 운동방정식은 다음과 같다.

Cxy
dBuAxx

=
++=&

 (1)

여기서 x는 항공기의 상태변수 벡터, u는 제어

입력 벡터, d는 외란 벡터, y는 출력변수 벡터

이고, A는 시스템 행렬, B는 제어입력 행렬, 

C는 출력 행렬이다. 항공기가 추종해야 하는 기

준모델은 다음과 같다.

rByAy MMMM +=&    (2)

여기서 y M은 추종해야 하는 출력변수 벡터, r

은 기준입력 벡터이고, 과 B M
은 각각 기준 

모델의 시스템 행렬과 입력 행렬이다.

제어입력 을 구하기 위한 출력변수의 1차 시

간미분 항은 다음과 같다.

    (3)

식 (3)은 기준모델의 과 동일한 값을 가져야 

하기 때문에 식 (4)을 만족해야 한다.

      (4)

여기서 일반적인 항공기 시스템에 대한 의 

역행렬이 존재한다고 가정하면 식 (5)와 같이 정

리할 수 있다. 

    
   
  

 

(5)

따라서 기준입력 r을 추종하기 위한 제어입력 

u를 다음과 같은 형태로 설정할 수 있다.

0 0 0 0u C r C G x C v= + +   (6)

여기서 v는 제어변수 벡터이고, , G 0
는 제어

변수 이득행렬이다. 식 (6)을 식 (1)에 대입하여 

미분하면 다음과 같다.

0 0 0 0( )y CA CBC G x CBC r CBC v Cd= + + + +&     (7)

식 (7)을 식 (2)와 비교하여 제어변수와 이득행렬

을 다음과 같이 설정한다.

0 0 MC A C B C G A C∗ ∗+ =    (8)

MBCBC =∗
0          (9)

     CdvCBC −=∗∗
0          (10)

여기서 와 
는 항공기 출력변수와 기준모

델 출력변수가 동일하게 되도록 하는 이상적인 

제어입력 이득행렬을 의미한다.

시스템의 출력변수와 추종해야 할 출력변수 

오차를   으로 정의하면, 출력변수 오차

의 시간미분 값을 다음과 같이 정리할 수 있다.

 
     
 

    

 


   


  
  



(11)

식 (6)을 이용하여 식 (11)을 간단하게 정리하면 

다음과 같다.

0M M M Me A e B G x B u B v= + ∆ + Ψ + ∆& (12)

여기서 ΔG 0=G 0-G
*
0
, Ψ= C *- 10 -C

- 1
0

, 

Δν= ν-ν *이다. 식 (12)의 모델추종 오차를 이

용하여 이득행렬의 적응법칙을 유도하기 위한 르

야프노프 후보함수를 다음과 같이 선택한다.

321

00 )(
γγγ

vvGG
trPeeV

TTT
T ∆∆+ΨΨ+

∆∆
+=

  (13)

T
M MA P PA Q+ = − (14)

식 (13)을 미분하면 다음과 같다.

0 0 1
1

2 3
2 3
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& &  (15)
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식 (15)로부터 ΔG 0
, Ψ, Δν가 다음 조건들을 

만족하면, 식 (19)와 같이  이 negative 

semi-definite 조건을 만족한다.

0 1
T T
MG B Pexγ∆ = −&

(16)

2
T T
MB PeuγΨ = −&

(17)

3
T
Mv B Peγ∆ = −& (18)

0≤−= QeeV T&
(19)

식 (16), (17), (18)을 제어변수 이득행렬 G 0
, 

C 0
와 제어변수 벡터 ν에 대하여 나타내면 다

음과 같은 적응법칙이 유도된다.

0 1
T T
MG B Pexγ= −&

(20)

0 2 0 0
T T
MC C B Peu Cγ= −&

(21)

3
T
Mv B Peγ= −& (22)

본 연구에서는 기준모델을 추종하기 위하여 

제어입력 u를 식 (6)과 같이 설계하고, 식 (20), 

(21), (22)의 적응법칙을 적용한다.

정리 1) 식 (1)의 시스템은 식 (6)과 같은 제어입

력 u에 대하여 입력의 크기가 제한되고, 식 (20), 

(21), (22)의 적응법칙에 따를 경우, 출력변수의 크

기가 제한되고, 추종오차 e가 0으로 수렴한다.

증명) 식 (19)로부터 르야프노프 함수 V는 다음

과 같다[1,2].

)0()(0 VtV ≤≤ (23)

∞

∞ ∞
−=−=∫ ∫ VVdttVdttQete T

00 0
)()()( &

  (24)

따라서 V(t)∈L ∞
이고, e, ΔG 0, Ψ, Δν∈L ∞

가 

성립되며, 출력변수 또한 크기가 제한된다. 식 

(24)의 Q는 양한정 행렬(positive definite)이므로 

e∈L 2
이다. 또한, 입력값이 한정된(bounded) 값

이면, 식 (12)에 따라 e ̇∈L ∞
가 성립되므로 

lim
t→∞
e( t)= 0이다. 따라서 BIBO(Bounded Input 

Bounded Output) stable 하다.

2.2 모델추종 적응제어기 구현

본 연구에서는 MatrixX 프로그램을 이용하여

모델추종 적응제어기를 구현하였다. MatrixX로

작성된 모델추종 적응제어기는 비실시간 비선형 

시뮬레이션을 수행하기 위한 자동코드(autocode)

로 생성되며, 성능해석 프로그램에 제어기 서브

모듈로 이용된다. 프로그램 내에 구성된 제어기

는 기존의 종/횡방향 제어기와 새롭게 설계된 

모델추종 적응제어기로 구성된다. 

본 논문에서 사용한 비행기의 제어면은 총 6

개로         
이다. 여기서 

는 엘리베이터 대칭, 는 에일러론 대칭, 

는 앞전플랩 대칭, 는 엘리베이터 비대칭, 

는 에일러론 비대칭, 는 러더 입력을 의미

한다. 엘리베이터 대칭입력은 종방향 피치각속도 

명령을 받아 작동되며, 에일러론 대칭입력은 피

치 고장발생 상황에서 피치각속도 명령을 보상하

기 위해 작동된다. 앞전플랩 대칭은 고양력 장치

이며, 엘리베이터 비대칭은 에일러론 고장발생 

상황에서 롤각속도 명령을 보상하기 위해 작동된

다. 에일러론 비대칭은 롤각속도 명령을 받아 작

동되며, 러더는 요각속도 명령을 받아 작동된다.

2.2.1 종/횡방향 모델추종 적응제어기

모델추종 적응제어기는 종방향과 횡방향 제어

기로 구성된다. 종/횡방향 제어기는 모델추종 적

응제어를 수행하는 식 (6)의 제어입력에 필요한 

C 0G 0x, C 0r, C 0v를 계산하는 함수를 포함하

고 있다. 여기서 기준입력 r은 종방향에서는 피

치각속도 명령 q m이고, 횡방향에서는 롤각속도 

명령 과 축 속도명령 이다. 종방향 제어기

는 피치각속도 명령을 입력으로 받고, 종방향 제

어입력 을 출력한다. 횡방향 제어기는 롤각속

도 명령과 축 속도명령을 입력으로 받아 횡방

향 제어입력     를 각각 출력한다. 여기

서 축 속도명령은 비행기 동체좌표계를 기준으

로 하는 축 속도성분을 의미한다.

2.2.2 제어면 고장신호 모델링

본 연구에서는 모델추종 적응제어기의 성능을 

검증하기 위하여 작동기 고장상황을 고려하였다. 

고장이 시각 에 발생한다고 가정하고, 작동기 

입력을 고장률에 따라 감소시키는 것으로 고장을 

모델링하였다. 고장이 발생할 때 시간지연 없이 

계단(step) 입력 형태로 발생하는 고장을 고려하

면, 고장의 불연속에 의한 적분 알고리즘의 오류

가 발생하게 된다. 따라서 고장의 발생이 시간지

연을 가지고 부드럽고, 빠르게 나타날 수 있도록 

시그모이드(sigmoid) 함수를 이용하였다. 시그모

이드(sigmoid) 함수를 이용한 고장신호 모델은 

다음 식과 같다.
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 






      (25)

고장신호 모델은 0부터 1까지의 고장신호를 출력

하며, 작동기 신호와 고장신호 출력을 곱하여 

0%에서 100%의 작동기 고장상황을 구현한다.

2.3 비실시간 비선형 시뮬레이션

본 절에서는 MatrixX로 구현된 모델추종 적응

제어기의 성능을 검증하기 위해 비선형 시뮬레이

션을 수행하였다.

2.3.1 엘리베이터 조종면 고장

고장상황은 왼쪽 엘리베이터 제어면의 

고장을 고려하였으며, 트림조건은 속도는 마하 0.8, 

고도는 11,000 kft로 설정하였다. 조종사 명령은 피

치스틱 명령을 표 1과 같이 적용하였다. 고장신호 

모델은 식 (25)를 이용하여 그림 1에 보이고 있는 

것과 같이 16초에 작동기 100% 고장상황을 고려하

였다. 이 신호가 왼쪽 엘리베이터 작동기 신호와 

곱해져 고장상황을 생성한다. 왼쪽 엘리베이터 조

종면의 고장으로 인한 신호는 그림 2와 같다.

표 1. 조종사 피치스틱 명령

시간 (sec) 조종사 피치스틱 명령

0~15 0

15~17 5

17~19 -5

19~50 0

그림 1. 10 0 % 고장을 고려한 고장신호
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그림 2. 왼쪽 엘리베이터 고장신호

2.3.2 시뮬레이션 결과

본 연구에서 고려한 모델추종 적응제어기를 

이용하여 비선형 시뮬레이션을 수행한 결과는 그

림 3-9와 같다. 그림 3은 종방향 상태변수, 그림 

4는 횡방향 상태변수 시간반응이다. 그림 5는 제

어변수의 시간반응이다. 그림 3-5에서 보는 바와 

같이 조종면 고장이 발생한 16초 전후에 피치스

틱으로 인가된 피치각속도 명령을 잘 추종하는 

것을 알 수 있다. 항공기의 왼쪽 엘리베이터에 

고장이 발생한 시점인 16초에서 갑작스러운 고장

에 적응하기 위하여 급격한 제어입력이 생성되

고, 상태변수에도 약간의 급격한 변화가 발생한

다. 고장 이후에 종방향, 횡방향의 상태변수들을 

살펴보면 항공기가 위험한 상황에 들어가지 않고 

비교적 정상상태를 유지하고 있음을 알 수 있다. 

고장 이후에 종방향에서는 속도의 증가, 횡방향

에서는 새로운 뱅크각으로 트림이 형성된다. 이

는 비실시간 시뮬레이션 상에서 조종사의 추력 
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그림 3. 종방향 상태변수
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그림 4. 횡방향 상태변수
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그림 5 . 제어변수
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그림 6. 종방향 적응변수   
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그림 7 . 횡방향 적응변수 

0 50
-1.2

-1

-0.8

-0.6

-0.4

 

 G0,lat (1,1)

0 50
-0.5

0

0.5

1

 

 G0,lat (1,2)

0 50
15.14

15.15

15.16

15.17

15.18

 

 G0,lat (1,3)

0 50
-0.6

-0.4

-0.2

0

0.2

 

 G0,lat (1,4)

0 50
-1

0

1

2

 

 G0,lat (1,5)

0 50
1

2

3

4

5

 

 G0,lat (2,1)

0 50
-6

-4

-2

0

2

 

 G0,lat (2,2)

0 50
-1

-0.8

-0.6

-0.4

-0.2

 

 G0,lat (2,3)

0 50
-6

-4

-2

0

 

 G0,lat (2,4)

0 50
-15

-10

-5

0

5

 

 G0,lat (2,5)

0 50
-15

-10

-5

0

5

 

 G0,lat (3,1)

0 50
-15

-10

-5

0

5

 

 G0,lat (3,2)

0 50
-15

-10

-5

0

5

 

 G0,lat (3,3)

0 50
-15

-10

-5

0

5

 

 G0,lat (3,4)

0 50
-15

-10

-5

0

5

time,s

 

 G0,lat (3,5)

그림 8. 횡방향 적응변수 
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그림 9 . 횡방향 적응변수 

제어가 없기 때문에 발생하는 것으로 사료되며, 

실제 조종사의 제어입력이 포함되는 경우에는 보

다 안정된 비행이 달성될 수 있을 것이다.

그림 6은 고장상황에 대한 종방향의 적응변수

를, 그림 7-9는 횡방향의 적응변수를 보여주고 

있다. 조종면 고장 발생 이전에 일정하였던 적응

변수들이 고장시점인 16초 이후 급격하게 변화하

였고, 고장 이후에는 고장 이전과는 다른 값으로 

수렴하여 정상상태를 유지하는 것이 확인되었다.

결론적으로 본 연구에서 고려한 모델추종 적

응제어기가 고등훈련기 비선형 모델에 대해 적용

한 결과 재형상 제어기로서 충분한 역할을 수행

하고 있다고 할 수 있다. 

Ⅲ. 결  론

본 논문에서는 모델추종 적응제어기를 이용하

여 초음속 고등훈련기를 대상으로 재형상 제어기
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를 설계하고, 대상 항공기에 대한 비실시간 비선

형 시뮬레이션을 통하여 성능을 검증하였다. 모

델추종 적응기법을 이용한 새로운 개념의 재형상 

제어기는 고장에 대처하기 위한 고장허용제어를 

수행할 수 있으며, 기존의 이득 스위칭 방식 재

형상 제어기를 대체할 수 있는 가능성을 보여주

었다.

후  기
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