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항공기 Wing Rock 운동에 대한 적응제어시스템 설계

신융현*

Adaptive Control System Designs for Aircraft Wing Rock

Yoonghyun Shin*

ABSTRACT

At high angles of attack, aircraft dynamics can display an oscillatory lateral

behavior that manifests itself as a limit cycle known as wing rock. In this paper, a

classical and neural network based adaptive control design methods of adaptively

stabilizing the oscillatory motion by adapting uncertainties are described in detail. All

methods are simulated and compared using a model for an 80
o

swept delta wing.

초 록

높은 받음각에서 항공기는 Wing Rock 이라고 알려진 Limit cycle 형태의 횡방향 진동

운동을 보일 수 있다. 이 논문에서는 이러한 불안정 진동운동과 관련한 불확실성에 적응

하여 안정화시키는 고전 및 신경회로망기반 적응제어기법들의 상세 설계내용을 제시하였

다. 모든 기법들은 80도 후퇴각을 가진 삼각날개를 갖는 모델에 적용하여 시뮬레이션하였

고 그 결과를 비교분석하였다.

Key Words : Aircraft Wing Rock, Classical Adaptive Control(고전적응제어), Neural

Network based Adaptive Control(신경회로망 기반 적응제어)
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Ⅰ. 서 론

Wing Rock은 비교적 높은 받음각에서 다양

한 형태의 날개 형상과 가로세로비(aspect

ratio)를 갖는 항공기에 나타나는 횡/방향 불안

정(lateral/directional instability) 현상으로서

스핀(Spin)과 더불어 이 영역에서 항공기의 안

전을 위협하는 비행상태이다. 이 두 현상은 각

각 매우 안정성 있는 모드를 가지고 있어서

일단 발생하면 그로부터 벗어나기가 쉽지 않

다. 그러므로 이러한 상태로부터 적절한 안전

성을 확보하도록 제어시스템을 설계하는 것은

비행안전에 있어서 매우 중요하다. 따라서 불

확실성이 많은 이러한 높은 받음각 영역에서

의 Wing Rock 관련 적응제어 연구가 다양하

게 진행되어 왔다[1~7].

Hsu와 Lan[1]은 Wing Rock을 공기흐름의

비대칭에 의해 촉발되고 음(-)의 롤댐핑에 의

해 강화되며 비선형 공력 롤댐핑에 의해 지속

되는 현상으로 기술하였다. Hsu/Lan[1]과

Nayfeh[2,3]는 날씬한 삼각날개의 Wing Rock

거동 모델을 개발하였고 이 모델들은 높은 받

음각에서 Limit cycle 현상을 보인다. Luo와

Lan[4]은 Hamiltonian formulation에 바탕을

둔 제어기로 이러한 거동을 제어하는 기법을

개발하였다. Singh[5]은 이 현상을 제어하는 두

가지 적응제어기법을 연구하였는데, 하나는 고

전적인 적응기법(classical adaptive control) 으

로서 불확실성을 관련 매개변수들의 선형적

조합으로 모델링하였다. 다른 하나는 래디얼
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기반 함수 신경회로망(Radial Basis Function

Neural Networks, RBF NN)의 포괄적 근사 특

성(universal approximating property)을 사용하

여 불확실성을 모델링하였는데 이 경우에는

앞서의 고전적응제어기법과 달리 불확실성에

대한 사전정보는 전혀 사용하지 않았다. 여기

서 보인 고전적응제어기의 성능은 비교적 좋

았으나 이는 항공기의 동적거동 및 불확실성

의 형태에 대한 지식을 바탕으로 제어계를 설

계한 것이 주요 원인이었다. 이와 달리 RBF

NN은 시스템을 안정화시킬 수 있었으나 과도

응답이 그다지 좋지 않았고 그 적응과정은 느

렸으며 반응은 진동하는 양상을 보였다. 이 연
구에서는 초기 조건들에 대한 반응만 고려되

었다.
본 논문에서는 앞서 논한 Singh[5]의 결과들

을 먼저 재연하는 한편 RBF NN 기반 적응제

어법칙에 modification을 추가한 적응설계를

제시하고, 매개변수를 비선형적으로 모델링하

는 단일은폐층 신경회로망(Single Hidden

Layer Neural Network, SHL NN) 기반 적응

제어기를 함께 설계하였다. 이로써 참고 문헌

[5]에 나타난 신경회로망 기반 제어기의 부족

한 성능이 본 논문에서 제시한 설계기법으로

얼마나 개선될 수 있는 지 확인할 수 있다. 또
한 제안된 모든 적응제어기는 역변환 설계를

바탕으로 하는 선형제어기(linear controller)를

보강하도록 구성하였다. 각 경우에 대한 결과

들은 초기 조건 응답과 명령추종제어로 구분

하여 그 결과들을 비교 검토하였다.

Ⅱ. Wing Rock Dynamics

납작하고 얇은 날개가 -축에 대해서만 자

유롭게 롤 운동을 하도록 되어 있으며 이 날

개의 Wing Rock 운동은 다음과 같이 미분방

정식으로 모델링할 수 있다[1,2]. 

            
∞

           (1)

여기서 는 롤 각(roll angle)이고 는 각 가

속도를 조종하기 위한 조종입력 u의 조종 효

과도(control effectiveness)이다.
롤링모멘트 계수는 다음의 형태를 가지고

있다[1,2].

     
  (2)

여기서 각 계수 는

      
   sin 

  ∞






  sin∞




   ∞

 

(3)

그리고 는 실측된 롤링모멘트에 수학적 모델

을 일치시키기 위해 추가한 것이다[2]. 위 식에

서 는 정상상태(steady state)의 받음각이다. 
여기서 sin  항이 받음각에 대한 직접적인

의존성을 나타내고 있는 반면, 각 계수  값
에는 간접적인 연관성이 포함되어 있다.

변수   그리고  이라 정의하면, 
식 (1)은 다음과 같이 쓸 수 있다. 

   
   

         (4)

여기서

   




    (5)

그리고

  
∞

            (6)

시스템에 원하는 응답특성을 제시하기 위한

기준 모델(reference model)은 선형 시불변 미

분방정식으로 아래와 같이 표현한다.

               (7)

여기서    
,     

 



  


 




           (8)

함수 에 대한 가정(assumptions)을 달리

하여 Wing Rock 운동에 대한 다음의 두 가지

적응제어 문제를 생각한다[5].

고전적응제어 문제 1: 식 (4)에서 매개변수

   와 는 알 수 없으나 의 부호

(sign)는 알고 있다고 가정한다. 이때 다음과

같도록 제어법칙을 유도하라.

lim   → →∞

신경회로망 기반 적응제어 문제 2: 식 (4)에

서 비선형함수 는 전혀 모르고,  역시

알 수 없는 상수이나 그 부호만은 알고 있다

고 가정한다. 이때 다음과 같도록 신경회로망
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제어법칙을 유도하라. 

lim   → →∞

III. 고전적응제어(Classical Adaptive

Control)

궤적추적오차(trajectory tracking error)를 다

음과 같이 정의한다.

 




















           (9)

그러면 식 (4)와 (7)로부터, 오차 방정식(error

dynamics)은 아래와 같다.

  ∆       (10)

여기서     ,

∆  
 




  (11)

적응제어입력 는 식 (11)의 불확실성 유형

과 같은 형태가 되도록 선정한다.

  




 (12)

그리고 매개변수 벡터      
의 거

동을 지배하는 적응법칙(adaptation law)은 아
래와 같이 정의한다.


      (13)

여기서  , 는 아래의 리야프노프

(Lyapunov) 방정식의 유일한 양정치해(陽定置

解, positive definite solution)이다.


         (14)

그리고        
 이다. 

이 제어기의 안정성 증명은 참고문헌 [5]에 나

타나 있다. 식 (10)으로부터 분명한 것은 적응

법칙의 이상적인 목표는 로 하여금 ∆

를 제거(cancel) 하도록 하는 것이다.

IV. RBF 신경회로망 기반 적응제어

(RBF NN-Based Adaptive Control)

RBF NN 기반 적응제어에서 비선형 함수

는 설계자에게 전적으로 미지의 함수 이

고, RBF NN의 출력 가 충분히 넓은 범

위의 관심영역에서 식 (11)의 함수 ∆에 근

접하도록 하는 한 세트의 NN 가중치

(weights)가 존재한다고 가정한다. 즉,   
가 주어지면 다음과 같도록 하는 와 이 존

재한다는 것이다. 

∆            (15)

여기서 모든 ∈에 대하여

 




     (16)

  

이 신경회로망의 기반함수(basis function)는

아래와 같이 정의한다.

   exp






 


       (17)

여기서 ⋅는 Euclidean norm을 나타내고 와

는 각각 k-번째 커널(kernel unit)의 중심

(center)과 폭(width)을 나타낸다. 이 기저함수는

가우시안 기반함수(Gaussian basis functions)를

적용한 RBF NN의 특별한 경우이다.
RBF NN의 출력 는 다음의 식에 따라 계

산된다.

  
          (18)

여기서

 






 ⋯ 

 ⋯ 

⋮ ⋱ ⋮
⋯





           (19)

그리고   
∈  이

다. Fig.1은 식 (18)에 의해 주어지는 제어 입

력을 발생시키는 RBF NN을 나타내고 있다. 
이러한 RBF NN은 포괄적 근사특성

(universal approximating property)을 만족한

다[9,10].

이 신경회로망의 적응법칙은 아래와 같이 정

한다.




   (20)

또는


 

  (21)
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Fig. 1. Radial Based Function (RBF) neural

network

여기서 ,  , 는 식 (14)의 해이고

는 가중벡터(weight vector)이다. 식 (20)

에 보인 적응법칙의 첫 번째 형태는 소위 

-modification으로 불리는 항을 채용하고 있는

반면, 식 (21)의 두 번째 형태는 e-modification

항을 적용하고 있다. 참고문헌 [5]에서는 이러

한 modification이 적용되지 않았다. e-/-

Modification이 없는 경우를 포함한 여러 형태

의 적응법칙에 대한 안정성 해석은 참고문헌

[5,6,17]에 제시되어 있다.

V. SHL 신경회로망 기반 적응제어

(SHL NN-Based Adaptive Control)

SHL NN은 충분한 숫자의 은폐층 뉴런과

적당한 입력정보가 주어지면 어떠한 매끄러운

비선형 함수(smooth nonlinear function)라도

임의의 정밀도 내에서 근사(approximate)할 수
있다는 점에서 포괄적 근사특성을 갖는다[11].

Fig.2는 SHL NN의 일반적인 구조를 보여주고

있다.
이 신경회로망의 입출력 관계는 다음과 같

이 표현할 수 있다[12].

  
 



         (22)

여기서   이다. 그리고

 
  



         (23)

여기서   는 각각 입력 노드(nodes) 숫

자, 은폐층 노드 숫자, 그리고 출력의 숫자이

다. 상수함수(scalar function) 는 시그모이드

Fig. 2. Single Hidden Layer (SHL)

perceptron neural network

활성함수(sigmoidal activation function)로서

뉴런의 작동 특성을 나타내며 이 연구에서 적

용한 형태는 아래와 같다.

 
            (24)

여기서 상수 는 활성전위(activation

potential) 로 알려져 있는데 각 뉴런이 별개의

값을 가질 수 있다.
먼저 편의상 다음의 두 가중행렬(weighting

matrix)을 정의한다.

 











 ⋯ 
 ⋯ 
⋮ ⋱ ⋮
 ⋯ 

   (25)













 ⋯ 
 ⋯ 

⋮ ⋱ ⋮
 ⋯ 

          (26)

그리고 시그모이드 벡터(sigmoid vector) 를
정의하면 다음과 같다.

      ⋯   
  (27)

여기서 는 바이어스 항(bias term)이다. 위

식에서 는 각 뉴런에 대한 한계치

(threshold) 역할을 하고 있고, 는 바이어스

항인 로 하여금 각 출력 채널에서 가중되도

록 하고 있다.
입력 벡터는 다음과 같이 정의한다.

     ⋯  
         (28)

여기서  ≥는 입력 바이어스이다. 위의 정
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Fig. 3. Augmenting adaptive control architecture

의들에 따라 제어기 구조상 SHL NN의 입출

력 관계를 행렬식으로 나타내면 아래와 같다.

             (29)

여기서  는 다음에 적힌 적응법칙에 따라

경신(update) 된다:

(  ⋅ 
 ′ 

 ⋅ ′ 

(30)

또는

 ⋅ 
 ′ 

 ⋅ ′ 

 (31)

윗 식들에서 계수    일 때, 식 (30)에

나타난 적응법칙의 첫 번째 형태는 

-modification을 적용하고 있고, 식 (31)의 두

번째 형태는 'e-modification'을 사용하고 있다. 
SHL NN을 위한 적응법칙의 두 방식 모두 모

든 에러 신호들이 균일하게 유한함(uniformly

bounded)을 보장한다[8,12,17].

식 (30)의 형태는 만일 시스템의 평형점이

신경회로망 없이도 점근적으로 안정

(asymptotic -ally stable)하다면 가중치들로 하

여금 영(0)으로 가도록 하는 효과가 있다. 이
경우 오차신호(error signals)는 신경회로망 없

이도 점근적으로 안정할 수 있다. 이와 반대로

만일 평형점이 점근적으로 안정하지 않거나, 
시스템에 지속적인 외란(disturbances)이나 계

속되는 명령(commands)이 주어지면 

-modification은 경우에 따라 비교적 큰 정상

상태 오차를 유발할 수 있다. 하지만

e-modification은 가중치들로 하여금 영(0)이

아닌 정상상태 값을 갖도록 하는 효과가 있고,

이는 지속적인 외란이나 명령에 대한 반응에

서 정상상태 오차를 줄이는데 도움이 된다. 그
래서 e-modification은 종종 적응제어법칙에 있

어서 더 바람직한 형태로 여겨지곤 한다. 하지

만 이 경우에 가끔 안정화된 이후에 작지만

한정된 크기의 정상상태 진동을 보이기도 한

다[6,7].

VI. 선형제어법칙의 적응기법 보강

(Adaptive Augmentation of a Linear

Control Law)

보편적인 구조의 선형제어기에 적응제어 요

소를 추가함으로써 불확실성에 대응하도록 하

는 설계기법을 적용하였다. 먼저 피드백 역변

환(feedback inversion)에 바탕을 둔 설계방법

을 적용하였는데, 이 방법은 참고문헌 [8]에서

보인 바와 유사하나 여기서는 명령 추종

(command tracking)을 수행할 수 있도록 구조

를 변경하였다. 즉, 식 (7)에 롤 명령 가 추

가되도록 기준 모델을 재정의한다.

            (32)

여기서     
 이다. 롤 운동을 나타내

는 식 (1)은 다음과 같이 표현한다.

             (33)

함수 는 정확히 알 수 없는 관계로 그 근사

치  을 역변환에 적용한다. 즉, 

 ∆           (34)

여기서

∆   (35)
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이다. 이때 근사치 는 입력 에 대한

역(inverse)이 존재하도록 선정한다.
만일 식 (33)에 나타난 운동방정식이 의

부호를 제외하고 신경회로망에 전혀 알려져

있지 않다는 점을 생각하면, 하나의 적절한 선

택은   이다. 이 경우 피드백

역변환 설계는 선형제어기를 도입하는 것으로

간략화 된다. 이렇게 보강된 역변환 제어설계

의 구조는 Fig.3과 같다. 여기서 아래 첨자 

은 식 (32)에 정의된 기준 모델로부터 나오는

신호를 나타낸다.
Fig.3에서 보는 바와 같이 의사(擬似) 제어신

호(pseudo-control signal) 는 다음 세 항으로

구성된다[6].

  
           (36)

여기서 는 선형제어기의 출력이고 는 적

응제어요소에서 생성되는 출력이다.
식 (32)로부터 다음과 같이 적을 수 있다.

    






 (37)

선형제어기 출력 를 다음과 같이 정한다.

                (38)

그리고 식 (4), (32), (34), (36)를 종합하면, 오
차 방정식은 다음의 형태를 갖는다. 

 ⋅  ∆     (39)

여기서

 



 


 

 
         (40)

∆  




    (41)

식 (40)의 이득은 고유진동수와 댐핑계수와 관

계가 있다.


   


      (42)

식 (39)에 나타난 오차 방정식은 식 (10)과 유
사하다. 결과적으로 이 설계기법에서는 적응법

칙 (20), (21), (29), (30)에 나타나는 행렬 는

을 로 대체한 식 (14)의 해이다.
식 (11)과 대비하여, 식 (41)으로부터 ∆는

와 에 명백히 의존한다는 것을 알 수 있다. 
  이므로 ∆는 내재적으로 의 함

수이고 이는 식 (36)로부터 에 명백히 의존

함을 알 수 있다. 이러한 기능적 의존 관계를

∆ 로 표시하고 의 역할은 ∆를 제

거하는 것이므로 이러한 접근법이 성공하기

위해서는 수식  ∆ 에 고정점해

(fixed point solution)가 존재해야 한다. 다음

의 두 조건이 고정점해의 존재에 충분하다는

것이 밝혀졌다[14].

      

   



       (43)

이러한 이유로 가 신경회로망 입력의 일부로

포함될 필요가 있다. 
Matlab/Simulink 등의 시뮬레이션 코드에서

Algebraic loop을 피하기 위해서 보통 한 스텝

지연(a Unit Delay)된   값을 사용한다[19].

더 나아가 NN 자신이 모든 NN 가중치를

위한 에 대해 고정점해를 가져야 하는데, 
이는 NN 기반 함수들은 그것에 입력되는 모

든 입력변수들에 의한 유한한 함수(bounded

functions)라는 사실에 의해 보장된다. 중간치

정리(mean value theorem)을 적용함으로써

‘고정점’이라는 화두를 피하는 대안도 있으나

이것은 이번엔 의 유한치(bound)에 좌우

된다[13].

VII. 시뮬레이션 결과

본 연구에서 시뮬레이션에 적용한 80도 후
퇴각을 갖는 삼각날개의 공력계수들은 받음각

 , 속력 ∞  sec일 때의 값들이

다[5]. 무차원 시간(Nondimensional time) 는

∞이고   이다. 이 를 독립변

수로 한 식 (4)에 보인 모델의 매개변수 와

는 다음과 같다.

     

   

   

다음과 같은 두 개의 초기 조건이 사용되었

다.

1. 작은 초기 조건(Small initial condition):

    deg,    degsec
2. 큰 초기 조건(Large initial condition):

    deg,    degsec
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Fig. 4. Open loop system dynamics for

the two initial conditions

개루프(open-loop) 응답은 Fig.4에 보인 바와

같다. 작은 초기 조건에 대해서는 특정궤적에

수렴하는 Limit cycle을 보이고, 큰 초기 조건

에 대해서는 발산하는 불안정함을 보인다.
식 (8)의 기준 모델 관련 매개변수로는

  ,  를 선정하였다. 식 (38)의 선
형제어기 이득은 기준 모델의 거동과 조화를

이루도록 선정하였다. 적응법칙내의 적응 이득

(adaptation gains)과 다른 매개변수 값은 적응

에 따른 진동을 야기하지 않으면서 가능한 최

선의 성능을 확보하도록 조율하였다. 리야프노
프 방정식의 풀이를 위해서는   를 사용하

였다.

7.1 적응제어기 설계 파라메터 설정

고전적응제어설계는 결과적으로 식 (4), (12),

(13), (37) 그리고 (38)로 이루어진 완전한 형태

의 폐루프 시스템이다. 간결함을 위해  로

하였으므로 는 제어법칙 (12)에서 0으로

설정하였다. 적응이득은  로서 참고문헌

[5]와 같은 값이다.
RBF NN 기반 적응제어설계는 식 (4), (19),

(20), (37) 그리고 (38)로 구성된다. 이 적응제

어설계를 위한 441개의 RBF NN 성분 들이

평면에서 다음과 같이 일정하게 분포하도

록 하였다.

 



 


∆

∆
              (44)

여기서 ∆  , ∆  sec 그리고

      . 커널의 폭 값은

1로 정하였고 적응이득은  ,  으

로 설정하였다. 참고문헌 [5]의 결과를 재연하

기 위해 같은 값들을 적용하였다.
SHL NN 기반 적응제어설계는 식 (4), (29),

(30), (37) 그리고 (38)로 구성된 폐루프 시스템

이다. 은폐층에 10개의 뉴론을 적용하였고, 적
응이득은  ,  이며  -modification 
이득값은   이다. 활성전위 값들은 0.1

에서 1사이에 균등하게 분포시켰다.
여기서 한 가지 정리할 것은  인 관계

로 식 (41)의 ∆표현식은 에 무관하고 이 경

우에 신경회로망의 입력으로 를 사용할 필요

가 없다. 또한, 기준 모델과 선형제어기의 고

유진동수와 댐핑 계수가 동일하므로 에 대한

해는 선형제어기의 유무에 상관없이 모든 제

어설계에서 같다.

7.2 비교 분석

본 연구에서는 I 장에서 언급한 바와 같이

지령(commands)이 없는 경우와 있는 경우에

대해 두 초기 조건에서의 시뮬레이션 결과를

검토하였다. 앞 장에서 서술한 세 적응제어기

법을 평가하였고 더불어 명령추종성능 확인을

위한 기준 명령으로는 직사각형파 명령(square

wave command)을 적용하였다.
두 초기 조건에서 제로 명령에 대한 응답들

은 Fig.5 ~ Fig.7에 보였다. 선형제어기가 없는

상태에서 고전적응제어와 RBF NN 기반 적응

제어의 응답은 참고문헌 [5]에서 제시된 결과

와 일치한다. 여기서 고전적응 제어가 비선형

성의 함수적 형태에 대해 사전에 알고 있는

관계로 그 결과가 낫다고 할 수 있다. 그리고

Fig.5의 결과에서는 아직 식 (20)과 (21)에 제

시된 modification들이 RBF NN에서 적용되지

않았다. Fig.6와 Fig.7에서 보는 바와 같이 

Fig. 5. Comparison of responses for a

small initial condition
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Fig. 6. Comparison of classical adaptive and

NN-based designs with -modification

for a small initial condition

Fig. 7. Comparison of classical adaptive and

NN-based designs with -modification

for a large initial condition

Fig. 8. Gaussian basis functions for N=25

-modification을 적용하였을 때 응답은 이전보

다 훨씬 개선될 뿐만 아니라 고전적응 제어기

의 응답을 능가한다는 것을 알 수 있다. 유사

한 성능향상을 e-modification을 통해서도 얻을

수 있다. 정리하면, 선형 제어기가 적응제어기

로 보강되었을 때 모든 적응설계의 경우에 그

응답이 향상되었다. 비록 적응제어기 없이 선

Fig. 9. The effect of the number of RBF

units for a small initial condition

Fig. 10. The effect of the number of SHL

neurons for a small initial condition

형제어기 만으로도 응답이 모두 안정적이긴

하지만 외란 및 불확실성이 상존하는 일반적

인 경우에도 그러하는 지는 보장할 수 없다.
RBF NN을 적용할 때 폭 1.0의 커널을 사용

하는 것은 일반적으로 최선의 선택은 아니다. 
그 폭은 인접한 커널들과 적절히 중첩되도록

조절해야 한다. 그 간격을 정하는 방법의 하나

로 다음의 새 규칙을 개발하여 적용하였다.

 

max min             (45)

여기서 max와 min은 입력영역(input

domain)의 최대치 및 최소치이고, 은 채용한

뉴런의 숫자이다. 이 규칙의 적용 예로서

max min 이고 인 경우의 분포를

Fig.8에 제시 하였다. 균등하게 분포된 중심과

식 (45)에 의해 정의된 폭을 갖는 의 효과를

도시하면 Fig.9와 같다. 참고로 Fig.10은 SHL

NN의 경우에 있어서 뉴런의 숫자 의 효과

를 보여주고 있다.
설계된 적응제어기법들의 추종성능을 평가

하기 위해서 4초의 주기와 ±도의 진폭을
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Fig. 11. Responses for a square wave command

Fig. 12. Comparison of ‘∆    
 ’

갖는 사각형파 명령을 적용하였다. 을 4.0

rad/sec까지 증가한 기준 모델에 대한 응답들은

Fig.11에 정리하였다. 여기서 SHL NN 기반

적응제어기가 다른 두 적응제어기에 비해 훨

씬 더 빠른 적응과 더 나은 추종성능을 보임

을 확인할 수 있다. 보는 바와 같이 고전적응

제어기는 한참의 시간이 흐른 뒤에도 추종에

어려움을 보이고 있다.
이 시뮬레이션 결과들을 얻기 위해 적용한

각 적응제어설계의 적응이득은 다음과 같다. 
고전적응제어설계에선  이 쓰였고, 441개

의 뉴런을 갖는 RBF NN 기반 적응제어설계

에서는  ,  이 적용되었다. 그리

고 SHL NN 기반 적응제어 설계에서는 40개

의 뉴런이 사용되었는데  ,   그리

고   의 값이 이용되었다.
추종명령응답을 나타내는 Fig.11에 상응하는

적응오차(adaptation error), ∆ 를

Fig.12에 보였다. 이 그림에서 보는 바와 같이

고전적응제어는 시간이 지남에 따라 적응오차

의 크기가 점점 증가하는 경향을 보이는 반면, 
NN 기반 적응제어들의 경우에는 초반에 그

오차가 급속히 감소하고 이후 줄곧 작은 값을

유지하고 있어 적응을 성공적으로 지속하고

있음을 알 수 있다.
앞서 제시한 신경회로망 기반 적응제어 설

계에서 적용된 -/e-modification 이외에도 투

영법(projection)[16]이나 칼만필터 (Kalman

Filter) 이론[18]을 활용하는 등 다양한 접근법

을 시도하고 있으며, 관련 안정성 (Stability)에

대한 연구도 꾸준히 진행하고 있다. 여기서 제

시한 고전적응제어설계의 경우 그 적응법칙에

이러한 modification을 추가로 결합한다면 또

다른 연구결과를 도출할 수도 있을 것이다.

VIII. 결 론

높은 받음각 영역의 항공기 Wing Rock 운

동을 안정적으로 제어할 목적으로 적응제어기

를 설계함으로써 불확실성을 극복하고 원하는

응답을 얻기 위한 연구 결과를 보였다. 고전적

응제어기와 신경회로망을 이용한 적응제어기

들이 불확실성에 대응하는 과정과 결과를 상

세히 제시하였고, 선형제어기와의 결합으로 인

하여 전체 시스템의 성능이 개선됨을 시뮬레

이션을 통해 확인하였다.

본 연구에서 설계한 모든 적응제어기는 성

공적으로 모델의 불확실성에 효과적으로 적응

하였다. 이때 제시한 고전적응제어기법은 신경

회로망 기반 적응제어설계와 달리 불확실성의

함수적 형태를 채용하였다. 두 가지 신경회로

망 기반 적응제어기 모두 고전적응제어기 보

다 나은 결과를 보였고, SHL NN 기반 적응제

어가 RBF NN 기반 적응제어보다 훨씬 적은

숫자의 뉴런을 이용하고도 명령추종 시에 더

빠른 응답을 보였다.
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