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11..  서서        론론

 FADEC(전자식통합엔진제어장치)은 엔진전자제어장

치(Electronic Engine Controller, EEC)로 불리는 디

지털 컴퓨터로 구성된 시스템으로 엔진 성능을 제어하

는 모든 기능들과 연관되어 있다[2]. EEC는 엔진을 

디지털 방식으로 제어하거나, 수동 조작이 가능한 장

치를 말한다. EEC를 포함하고 있는 FADEC은 트로틀 

레버위치, 엔진 온도 그리고 엔진 압력 등 다양한 엔

진센서 신호를 처리하고 제어한다[2, 3]. FADEC은 

엔진센서 신호를 입력받고 연료, FIGV(Fan Inlet 

Guide Vane), 노즐목을 제어한다. 이를 통하여 엔진의 
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Abstract 

  With the recent increase in the development of domestic independent turbofan engines for aircraft, there is 
a need to develop software for FADEC(Full Authority Digital Engine Control) with real-time fault diagnosis 
functions to enhance fuel efficiency, engine performance, and reliability. As engine control algorithms become 
more sophisticated, software is being developed using Model-Based Design(model-based development) methods. 
This paper introduces the Middleware architecture of FADEC(Full Authority Digital Engine Control), which 
connects hardware with Model-Based Design(model-based development) software. Given the high reliability 
and safety required for turbofan engines in aircraft, the design complies with DO-178C[1] International 
Airborne Systems and Equipment Certification Guidelines.

초초    록록

  최근 항공기용 터보팬엔진의 국내 독자 개발 증가에 따라 연료 효율, 엔진 성능과 신뢰성 향상을 위
한 실시간 고장진단 기능을 갖춘 FADEC(전자식통합엔진제어장치)의 소프트웨어 개발 필요성이 대두되
고 있다. 엔진 제어에 관한 알고리즘은 고도화되고 복잡해짐에 따라 모델기반 개발 방식을 사용해 소프
트웨어를 제작하는 추세이다. 본 논문에서는 하드웨어와 모델기반 개발 소프트웨어를 연결시킬 FADEC
(전자식통합엔진제어장치)의 미들웨어 아키텍처를 소개한다. 항공기용 터보팬엔진의 높은 신뢰성과 안전
성을 고려하여 DO-178C[1] 국제감항인증 가이드라인에 따라 설계했다.

Key Words : Aircraft Engine(항공기 엔진), FADEC(전자식통합엔진제어장치), Redundancy(이중화), 
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시동과 재시동에 관여하고 입력 받은 데이터를 통해 

엔진의 상태를 모니터링한다. 이처럼 FADEC은 항공

기  엔진 구동에서 큰 역할을 하기 때문에 FADEC의 

안전성은 항공기의 안전성과 직결된다. 많은 경우 안

전성을 위해 FADEC은 이중화 채널로 구성한다[4]. 

각 채널은 자가 고장 진단을 통하여 채널의 안전성을 

평가하여 안전한 채널을 통하여 엔진을 제어한다. 이

러한 이중화 채널의 FADEC을 제어하기 위해서는 복

잡하고 고도화된 알고리즘이 필요하게 되는데, 모델기

반 개발 방식의 소프트웨어 제작을 통하여 복잡하고 

고도화된 알고리즘을 간단히 모델화하는 추세이다. 이

를 통하여 이해관계자들 간의 의사소통을 돕고 시스템

의 신뢰성과 안전성을 높인다. 많은 경우에 감항인증

을 획득한 모델기반 개발 Tool을 이용하여 설계하고 

설계한 코드를 자동 생성하여 안전성과 생산성을 높인

다. 하지만, 모델기반 개발 Tool은 시스템 요구에 따

라 제작된 하드웨어의 제어 기능을 제공하기 어렵기 

때문에 복잡성이 높은 알고리즘만을 모델기반 개발 방

식으로 구현하고 하드웨어 종속적인 소프트웨어는 직

접 구현한다[5, 6, 7].

  본 논문에서는 모델기반 개발 방식의 소프트웨어와 

하드웨어 종속적인 소프트웨어를 연결하는 이중화 채

널의 미들웨어 아키텍처를 설계했다. 미들웨어 아키텍

처는 신뢰성과 안전성을 고려하여 국제감항인증 표준

인 DO-178C 가이드라인을 따라 계획, 요구사항 분석, 

설계했으며 안전성 요구사항에 따라 이중화 설계를 적

용하고 DO-178C 가이드라인의 권장사항에 따라 시스

템 모니터링 기능을 수행하는 미들웨어 아키텍처를 설

계했다[1]. 

  본 논문 2장에서는 DO-178C 가이드라인에 따른 개

발 절차와 DO-178C 가이드라인에 따른 권장 설계에 

대해 설명하고 3장에서는 설계한 FADEC의 미들웨어 

아키텍처를 상세히 소개한다. 

22..  DDOO--117788CC  LLeevveell--AA  인인증증을을  고고려려한한  설설계계  

  항공기용 소프트웨어 개발에 있어 신뢰성과 안전성

을 위해 감항인증 기준이 필요하다. 이를 위해 미국연

방항공국(FAA)에서 항공용 제품에 대한 소프트웨어 

안전성 평가 기준으로 권장하는 DO-178C 국제감항인

증 표준에 따라 미들웨어 아키텍처를 설계했다[1]. 

DO-178C 가이드라인의 라이프 사이클 프로세스는 

Fig 1.과 같이 소프트웨어 개발의 계획, 개발, 통합 세

가지 라이프 사이클 프로세스로 구분한다. 각 단계별 

신뢰성, 안전성 평가 및 라이프 사이클 전반의 추적성 

관리를 통해 소프트웨어의 신뢰성, 안전성을 확보한다. 

본 논문에서는 Fig 1.의 파란색으로 표기된 프로세스

인 설계까지 연구했다. DO-178C 가이드라인의 계획

단계에서는 설계 보증 레벨(Design Assurance level, 

DAL)을 정하여 소프트웨어의 실패가 항공기에 어떠한 

영향을 미치는 지 평가한다. Table 1에서 보이는 바와 

같이 DAL-A는 항공기에 치명적인 실패를 유발하는 

소프트웨어 레벨을 말하며 FADEC 소프트웨어의 실패

는 항공기에 직결된 문제를 야기할 수 있으므로 

DAL-A에 속한다. DAL A, B는 C, D와 다르게 요구

사항에 따른 아키텍처 설계의 안전성 평가를 포함하며 

컨트롤 플로우와 데이터 플로우을 고려한 안전성 설계

Fig. 1 DO-178C Life Cycle 

Level
Probability

Requirement
Effect on the aircraft

A
< 1.0-E09 

PFH*

Prevents continued safe 

flight and landing

B
< 1.0 –E7 

PFH*

Large reduction in 

functional capabilities or 

safety margins

C
< 1.0 –E5 

PFH*

Significant reduction in 

functional capabilities or 

safety margin

D
< 1.0 –E3 

PFH*

Slight reduction in 

functional capabilities or 

safety margin
*Probability of failure per hour

Table 1 Design Assurance Level Table
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방안을 제시해야한다. DO-178C 가이드라인의 컨트롤 

플로우는 각 기능마다 모듈을 분리하여 모듈간의 응집

도를 높이고 결합도를 최소화하게 설계하는 것을 의미

하며, 데이터 플로우는 각 모듈마다 데이터 인터페이

스를 분리하여 데이터의 응집도를 높이고 결합도를 최

소화하게 설계하는 것을 의미한다[1]. 또한 DO-178C 

가이드라인에 따르면 시스템의 안전성을 모니터링하고 

예기치 못한 고장에 대응할 수 있도록 권장한다. 따라

서 본 논문의 아키텍처는 큰 관점에서 모델기반 개발 

소프트웨어와 하드웨어 제어 소프트웨어의 구조를 명

확히 나누고 그것을 연결시킬 미들웨어로 구성된 계층 

구조의 FADEC 소프트웨어를 설계했으며, 미들웨어의 

세부 설계는 컨트롤 플로우와 데이터 플로우의 응집도

와 결합도를 고려하여 설계했다. 컨트롤 플로우 권고

사항을 고려하여 엔진 운용주기에 따라 2가지 운용 모

듈과 통신 인터럽트 모듈로 구분하여 설계했으며 이중

화 채널의 데이터는 별도의 임계영역 버퍼를 설계하여 

모듈 간 데이터 오염을 방지했다. 데이터 플로우 권고

사항을 고려하여 각 채널과 모듈별 입출력 데이터를 

분리하여 각 모듈의 데이터가 다른 모듈에 영향을 주

지 못하게 설계했다. 또한 일정 시간의 입출력 데이터

를 모니터링하여 입출력 신호의 오염이나 하드웨어적 

고장에 대해서 적절한 대응을 할 수 있도록 설계했다. 

33..  미미들들웨웨어어  아아키키텍텍처처  설설계계

33..11  FFAADDEECC  소소프프트트웨웨어어  계계층층  구구조조  
  본 논문에서는 FADEC 소프트웨어의 구조를 Fig 2.

와 같이 각 기능별로 계층을 분리하여 계층별 독립적

인 설계 및 개발을 할 수 있도록 구성했다. FADEC 

소프트웨어는 Fig 2.와 같이 RTOS(Real Time 

Operating System), BSP(Board Support Package), 

미들웨어, Application 소프트웨어의 계층 구조를 가진

다. FADEC 소프트웨어의 실시간 응답을 보장하기 위

해 TI사의 RTOS인 SYS/BIOS를 선택했다. BSP는 하

드웨어를 초기화하고 제어하는 기능을 하며, 하드웨어

에 종속적이다. 미들웨어는 BSP와 Application 소프트

웨어를 연결하는 소프트웨어이다. 기능별 모듈의 입출

력 신호처리 및 고장진단 모니터링, 이중화 채널 통신 

및 인터럽트처리로 구성된다. 또한, 하드웨어에 종속적

Fig. 2 FADEC Software Hierarchy 

Layer Functions Feature

RTOS
Task 

Scheduling

Ensuring real-time 

performance

BSP

HW 

Initialization 

& Control

Dependent on hardware

Middleware

Signal 

processing, 

Monitoring, 

Redundant 

channel 

management

Not dependent on 

hardware

Safety and reliability 

shall be guaranteed

Application 

Software

Comprehens

ive Engine 

Control 

Algorithm

Model-Based Design

Complex

Advanced

Table 2 Table of Functions and Feature by Layer

이지 않도록 설계했다. Application 소프트웨어는 모델

기반 개발 방식으로 제작된 소프트웨어로 미들웨어에

서 전달받은 데이터를 바탕으로 엔진을 운용하며 고장 

진단 결과에 따라 채널을 변경한다. Table 2는 각 계

층의 기능과 특징을 요약한다. 

  미들웨어 소프트웨어는 FADEC에서 생성되는 하드

웨어 데이터를 입력받고 관리하여 고장을 진단하고 이

를 Application 소프트웨어 전달한다. 또한 Applicatio

n 소프트웨어로부터 하드웨어 제어 명령을 받으며, BS
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P 소프트웨어를 통해 엔진을 제어한다. 이를 통하여 A

pplication 소프트웨어는 하드웨어 특성을 고려하지 않

고 미들웨어에서 전달되는 신뢰성 높은 데이터를 사용

하여 엔진을 제어할 수 있다. 따라서 Application 소프

트웨어는 엔진 제어 알고리즘에 집중할 수 있으며 실

시간으로 엔진 데이터의 건전성을 모니터링 할 수 있

다. 

33..22  미미들들웨웨어어  구구조조  
    미들웨어는  크게 엔진 구성품 제어 주기에 따라 구

동기제어와 엔진제어 주기로 나뉘며 Application 소프

트웨어 또한 두가지 주기의 소프트웨어로 구성된다. 

내부 구조는 Fig 3.에서 보이는 바와 같이 구동기제어

와 엔진제어로 분리하여 설계했다. 미들웨어의 구동기

제어 모듈과 엔진제어 모듈은 각각 FPGA(Field Prog

rammable Gate Array)로부터 별도의 엔진센서 데이

터를 받으며, 각각 해당 제어 모듈의 Application 소프

트웨어로 데이터를 송수신한다. 각 모듈은 시스템의 

주기 요구사항에 따라 설계되었으며, 각 모듈에 할당

된 Task들은 SYS/BIOS Task 선점 OS(Operating Sy

stem) 정책을 통해 원자적으로 동작이 가능하도록 설

계했다. 이러한 분리 설계를 통해 구동기제어와 엔진

제어에 사용되는 입출력 데이터를 분리하여 원자성을 

보장함으로써 소프트웨어의 안전성을 높였다. 이는 

DO-178C 가이드라인의 컨트롤 플로우와 데이터 플로

우의 권고사항으로 기능에 따라 제어하는 모듈과 그

 

Fig. 3 Middleware Structure 

모듈에 입출력되는 데이터를 완전히 분리하여 안전성

을 높여야 한다는 권고사항을 따른다[1]. 또한 Fig 3.

에서 보이는 바와 같이 미들웨어는 이중화 채널 통신

과 항공기체계 통신 모듈을 가진다. 별도의 통신 모듈

을 가짐으로써 비동기 모듈이 주제어 모듈들에게 영향

성이 없도록 설계했다. 통신 데이터는 이중 버퍼 구조

의 임계영역을 할당하여 제어 모듈의 데이터와 통신의 

데이터의 동기화시 안전성을 높였다. 위와 같이 

FADEC 운용 특성과 DO-178C 가이드라인에 따라 각 

모듈의 분리 설계와 통신 모듈의 이중 버퍼 구조 설계

를 통해 미들웨어의 신뢰성과 안전성을 높였다. 

33..33  이이중중화화  설설계계  
    Fig 4.는 본 논문에서 제안하는 FADEC 이중화 구

조를 나타내며, 해당 구조는 하드웨어 구성품, FPGA, 

DSP(Digital Signal Processor)의 미들웨어 그리고 A

pplication 소프트웨어로 이루어진다. Fig 4.의 Applic

ation S/W부터 I/O블록까지 하나의 채널로 구성된다. 

각 채널은 Fig 4.의 가운데 화살표와 같이 CCDL(Cro

ss Channel Data Link)을 통해 데이터를 주고 받는

다. 각 채널의 입출력 데이터는 FPGA에서 입력받으

며, FPGA는 CCDL 통신을 통해 상대 채널의 입출력 

데이터를 입력받는다. 따라서 각 채널의 FPGA는 자신

의 채널의 입출력 데이터와 이중화 채널의 입출력 데

이터를 가진다. FPGA는 이중화 채널의 입출력

 

Fig. 4 FADEC Redundant Structure
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데이터를 DSP의 외부메모리 인터페이스를 통해 DSP

에 전달한다. 이는 Fig 3.의 하단부분의 FPGA와 미들

웨어의 화살표와 같다. 미들웨어는 CCDL 통신을 통해 

엔진제어 데이터와 채널의 건전성 신호를 송수신하여 

채널제어에 필요한 데이터를 주고받는다. 이는 Fig 3.

의 우측 통신 모듈과 같으며, 이중화 채널 통신 데이

터는 비동기적으로 동작하므로 인터럽트를 통해 수신 

받으며, 제어 모듈에 영향성을 줄이기 위해 이중 버퍼 

구조를 설계하여 데이터 오염을 방지했다. 미들웨어는 

Application 소프트웨어로 이중화 채널의 엔진센서 데

이터, 고장진단 결과 그리고 통신 데이터를 전달한다. 

FADEC은 DSP와 FPGA의 각 이중화 채널 통신으로 

구성되어 있으며, 이는 2개의 Tx 라인과 2개의 Rx 라

인으로 구성되는 것이다. 결과적으로 이중화 채널의 

라인 중복으로 볼 수 있으나, FPGA는 이중화 채널의 

하드웨어 입출력을 모두 통신하고 DSP는 이중화 채널

의 엔진 제어 알고리즘에서 생성되는 데이터를 통신하

게 설계하여 각 구성품 간의 종속성을 줄였다.

33..44  데데이이터터  모모니니터터링링  및및  고고장장진진단단  
미들웨어는 FPGA로부터 하드웨어에서 제공하는 고

장 코드와 센서신호를 전달 받는다. 고장 코드는 센서 

혹은 센서측정 칩에서 제공하는 데이터다. 미들웨어는 

고장코드와 센서신호의 특성을 판단하여 Open, Short 

등 다양한 고장을 분리하여 진단한다. Fig 5.에서 보이

는 바와 같이 미들웨어는 구동기제어와 엔진제어 주기

마다 FPGA로부터 고장코드와 센서신호를 읽어 원형 

큐에 저장한다. Fig 5.의 원형 큐 크기는 엔진 특성에

 

Fig. 5 Fault Diagnosis Design

따라 모니터링 시간을 고려하여 설정한다. 예를 들어 

원형 큐의 크기가 200이고 엔진제어 주기 5ms인 경

우, 매 엔진제어 주기마다 엔진제어 모듈에서는 원형 

큐에 고장코드와 센서신호를 저장한다. 미들웨어는 원

형 큐에 저장된 데이터를 통해 하드웨어를 모니터링하

게 되는데, 이는 총 1000(200x5)ms의 데이터를 모니

터링하는 것이다. 미들웨어는 모니터링 데이터를 바탕

으로 엔진센서의 확정적 고장, 순간적 고장을 구별하

여 Application 소프트웨어에 전달한다. 확정적 고장과 

순간적 고장은 모니터링 데이터를 통해 구분한다. 미

들웨어는 모니터링 시간 동안 엔진센서의 고장 값을 

누적시키며 각 엔진센서의 특성을 고려하여 설계된 고

장 임계값을 고장 누적 값이 넘길 경우 확정적 고장으

로 판단한다. 이를 통해 Application 소프트웨어는 순

간적인 노이즈에 의한 고장과 확정적 고장을 구분하여 

사용할 수 있다. 또한 엔진 제작과 시험 과정에서 엔

진센서의 특성을 파악하여 확정적 고장의 기준 값만 

변경하면 확정적 고장에 대한 기준을 쉽게 적용할 수 

있다는 장점이 있다.

  미들웨어의 고장진단 설계를 이중화 채널 구조로 확

장하면 Fig 6.과 같다. 각 채널의 FPGA는 이중화 채

널 통신을 통하여 각 채널의 엔진센서 데이터를 송수

신 받는다. 미들웨어는 FPGA로부터 양 채널의 엔진센

서 데이터를 받으며 미들웨어의 이중화 채널 통신을 

통하여 이중화 채널의 건전성을 확인하며 상대 채널의 

Application 소프트웨어로부터 엔진제어 명령을 전달

받는다. 구해진 종합 데이터 중 고장코드를 통하여 구

성된 하드웨어의 건전성을 확인하고 만약 고장일 경우 

해당 하드웨어에 종속적인 구성품들은 믿을 수 없기 

때문에 모두 결함으로 판단한다. 고장코드를 판단한 

후 하드웨어 구성품의 설계 특성에 따라 측정한 데이

터를 기반으로 고장진단을 수행한다. 그 후 종합적인 

데이터를 Fig 5.의 원형 큐에 기록하여 모니터링한다. 

모니터링된 데이터를 바탕으로 순간적인 고장 혹은 확

정적 고장을 판단하여 Application 소프트웨어에 전달

한다. 

44..  결결론론  및및  추추후후연연구구

  본 논문에서는 신뢰성과 안전성을 고려하여 
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DO-178C 가이드라인에 따른 이중화 구조의 FADEC 

미들웨어 아키텍처 설계 방안을 제안한다. DO-178C 

DAL-A 가이드라인과 안전성 요구사항에 따라 이중화 

채널의 구조와 계층구조를 지닌 미들웨어 아키텍처를 

설계했다. DO-178C 가이드라인의 컨트롤 플로우 관

점에서 SYS/BIOS RTOS를 사용하여 구동기제어와 엔

진제어 모듈을 기능적으로 구분했으며, 비동기 통신 

모듈은 이중 임계영역 버퍼를 두어 제어모듈에 영향성

을 줄였다. DO-178C 가이드라인의 데이터 플로우 관

점에서 모듈마다 구분된 데이터 인터페이스를 가지게 

설계했다. 이를 통해 모듈별로 데이터를 이원화하여 

안전성을 높였다. 또한 하드웨어의 건전성을 모니터링

하고 모니터링 데이터를 기반으로 고장을 진단하여 고

장 발생 시 엔진제어기가 고장을 판단할 수 있도록 설

계하여 안정성을 높였다. 이를 통해 다양한 고장상황

에서 FADEC이 자체적으로 대처할 수 있도록 설계했

다. 향후에는 DO-178C 가이드라인에 따라 설계된 아

키텍처를 소프트웨어로 구현할 필요가 있으며, 구현된 

소프트웨어를 DAL-A에 맞추어 신뢰성 시험을 진행할 

필요가 있다. 또한 제작된 소프트웨어를 실제 엔진시

험에 적용할 예정이며, 시험을 기반으로 설계된 아키

텍처의 제한사항을 파악하여 개선 방안을 연구할 예정

이다.
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