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ABSTRACT

  Recently, development and application of the condition monitoring and diagnostic system for 

improvement of durability and reliability and reduction of operating cost is generalized  in the 

aircraft propulsion system. Especially, for reliable operation of the UAV which is flying in high 

altitude more than 40,000 ft for a long time an condition monitoring system to identify faults 

and degradations of its propulsion system should be needed. Therefore, this work proposes an 

on-line condition monitoring program using MATLAB/SIMULINK. In the development phase of 

the program, a engine signal generation module is used to simulate real engine measuring 

parameters instead of the real engine. The proposed on-line condition monitoring program was 

applied to a real turboprop engine to validate its application capability.

       록

  항공기 추진시스템에 있어 내구성과 신뢰성을 향상과 운용비용 감을 한 상태감시  진단 시

스템의 개발  용이 일반화되고 있다. 특히 40,000ft 이상의 고고도에서 장시간 운용되는 무인항공

기를 신뢰성 있게 운용하기 해서는 열악한 환경에서 작동되는 추진시스템의 손상이나 성능 하에 

한 사  처를 한 상태감시 시스템이 필수 으로 요구된다. 이에 본 연구에서는 

MATLAB/SIMULINK를 이용하여 온라인 상태감시 로그램을 제안하 다.  입력 모듈에서  개발

단계에서는 실제 엔진 계측신호가 유용하지 않아 이를 모사하 다. 제안된 온라인 상태감시 모니터

링 로그램은 용 가능성을 확인하기 해 실제 터보 롭 엔진에 용하 다.
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1. 서    론

  항공기 추진시스템의 신뢰성과 내구성을 향상

하고 운용비용 감소를 한 상태감시  진단 

시스템의 개발  용이 일반화되고 있다.

  이  무인항공기는 무인 제어를 하므로 추진

시스템의 이상상태에 한 정확한 성능 시뮬

이션과 진단시스템이 요구된다.

  특히, 고도 40,000ft 이상에서 장시간 고고도에

서 운용되는 무인항공기의 경우 추진시스템의 
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운용조건 Static Standard

가스발생기 속도(rpm) 39,000

동력터빈 속도(rpm) 29,894

로펠러 

회 속도(rpm)
1,700

ITT(k) 1,113

Table 1. PT6A-67 엔진의 설계  성능 

출력(HP)
1,200(1,000으로 

Flat-rated)

량(kg) 230

손상이나 성능 하는 항공기 체의 신뢰성과 

유용성 등을 감소시킨다.

  따라서, 무인항공기의 신뢰성과 내구성 확보를 

한 모델기반 상태모니터링 연구가 필요하다.

  주요구성품의 상태를 정량 으로 진단하는 모

델기반 상태진단 기법은 각 구성품의 유량함수

와 효율의 변화량을 분석함으로써 이루어진다.

[1],[2]

  그러나 측정이 어려운 유량함수와 효율을 온

도  압력과 같은 계측 가능한 데이터 변화량

을 이용하여 계산하게 된다. 따라서 추진시스템

의 진단을 해서는 성능 하가 없다고 가정된 

기 엔진 성능과 계측센서로부터 얻어진 실제데

이터와의 차를 분석하는 단계가 선행되어야 한

다.

  이에 본 연구에서는 터보 롭 엔진의 가상 계

측센서 신호기를 포함한 온라인 성능해석 로

그램을 개발하 다. 이 로그램은 손상이 없는 

기 엔진 성능값과 임의로 생성된 계측데이터와

의 비교하여 엔진 상태를 분석할 수 있다.

2. 연구 상 엔진

  연구 상 엔진으로 축마력 1200 HP 인 P&W(Pratt & 

Whiney)사의 PT6A-67 터보 롭엔진을 선정하 다. 이 

엔진은 감속 기어를 통하여 가변피치 로펠러를 구동하

며 로펠러의 회 수는 1700RPM으로 일정하게 유지된

다. 동력터빈은 가스발생기부와 기계 으로 분리되어 있

으며 연소기  압축기 터빈을 거친 연소 가스에 의해 

구동된다.

  Table 1은 설계  성능데이터이고, Figure 1은 

PT6A-67 엔진의 구성도이다. 

Fig. 1 PT6A-67 엔진 구성도

3. 온라인 상태감시 로그램

  엔진의 상태감시를 해서는 실제 엔진의 계

측 데이터와 동일한 운용환경에서의 기  엔진

성능의 차를 비교 분석해야 한다.

  본 연구에서는 이를 해 비행조건을 입력으

로 한 기 엔진 성능해석 로그램과 실제 계측

되는 데이터와의 차이를 분석하는 로그램을 

각각 개발하 다.

  실제 엔진의 계측데이터는 실제 무인항공기에

상태감시 로그램을 탑재하기 이 에는 획득이

불가능하므로 계측데이터 신호 발생기 모듈을 

로그램에 포함하 다.

  Figure 2는 SIMULINK를 이용하여 개발한 터

보 롭 엔진의 온라인 상태감시 로그램이며, 

실제 계측 데이터와 엔진운 모델과의 차이와 

각 구성품의 유량과 효율을 구하는데 사용된다.

  입력값으로 고도, 속도, 가스발생기 회 수. 

기온도이며, 출력값은 가스발생기 회 수. 압축

기 출구 압력, 동력터빈 입구 온도, 배기가스 온

도, 토오크 등이다. 
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Fig. 2 On-line Condition Monitoring Program

  Figure 3은 주어진 운용환경에서 기  엔진 성

능을 해석할 수 있는 정상상태 성능해석 로그

램으로 비행 기조건 해석을 한 Ambient & 

Intake subsystem, 압축기 성능해석을 한 

Compressor subsystem, 연소기 성능해석을 한 

Combustor subsystem, 압축기 터빈 성능해석을 

한 Compressor turbine subsystem, 동력터빈 

성능해석을 한 Power turbine subsystem, 각 

구성품의 유량  일 조합을 한 Match 

subsystem으로 구성되어있다[3],[4].

Fig. 3 Base-Performance Analysis Program

  본 연구에서는 Figure 4와 같이 주어진 운용환

경에서의 실제 엔진의 계측데이터는 실제 무인

항공기에 상태감시 로그램을 탑재하기 이 에

는 획득이 불가능하므로 계측데이터 신호 발생

기 모듈을 로그램에 포함하 다. [5],[6]

Fig. 4 Measuring Engine Signal Generation Module

4. 상태감시 로그램 용 결과

  고도가 0,5000,10000,25000,40000,45000ft의 경

우, 가스발생기 rpm 변화 와 마하수를 변경하

을 경우 엔진 상태 감시 로그램을 용하 다. 

각 고도, RPM, 마하수에서의 기  엔진 성능에 

가상의 계측신호는 실제 엔진의 EEPP데이터를 

이용하여 기  엔진 성능을 모사하고 그 차이를 

모니터링 하 다. 이는 제안된 성능 모사 로 

그램의 검증과 입력모듈을 통한 신호를 감시하

고 있는지를 확인하기 함이다. 그 결과는 Fig. 

5와 같다. 이로부터 본 연구에서 제안된 기본 성

능모사 로그램의 최  오차는 1.5% 정도로 고

고도,  엔진 회 속도, 고 비행 속도에서 아직 

까지는 정확하다고 단하기 문제 이 있어 추

후 보완될 정이다. 신호 발생기 모듈에 +5% 

섭동 후의 상태감시 결과는 Fig. 6과 같다.
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Fig. 5 Results of Condition Monitoring using Proposed  

      on-line Condition Monitoring Program
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Fig. 6 Results of Changes in the amount of Delta    

       using a Signal Generator Module

5. 결    론

  항공기의 운용환경에서 기  엔진 성능모사를

한 로그램과 실제 계측데이터로부터의 엔진

성능 차를 계산할 수 있는 로그램을 개발 하

다. 이는 모델기반 엔진 상태진단 로그램 개

발을 한 선행 연구 단계로 기  성능과 실제 

성능의 차를 분석하여 엔진의 재 상태를 모니

터링 한다.

  운용환경에서의 일정 고도에 따른 성능 모니

터링을 수행하여 개발 로그램의 신뢰성을 검

증하 다.

  추후 다양한 조건에서의 정상상태 성능해석과 

동 거동 모사가 수행되어져야 할 것으로 사료

된다.

  본 연구 결과는 추후 실제 항공기의 온라인 

상태 진단 시스템에 용 가능할 것으로 단된

다.

후    기

 본 논문은 국방과학연구소의 지원으로 수행된 
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