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ABSTRACT

In this study, active control system using sliding mode control method is presented to achieve the 
gust response alleviation of a three-dimensional flexible wing model. For this purpose, aeroservoelastic 
model which is composed of aeroelastic plant, control surface actuator model, and gust model depicting 
the atmospheric turbulence is formulated in the state space. The aerodynamic force generated by the 
motion of a trailing edge control surface of a flexible wing is made use of as control means. An active 
control system combining state feedback sliding mode controller and state estimator based on measured 
responses such as wing tip acceleration and wing root strain is designed for gust response alleviation of 
a flexible wing aeroservoelastic model. The performance of the controller designed is demonstrated via 
numerical simulation for the representative flexible wing model under gust loading conditions

1) 
기 호 설 명

      : 일반화된 질량, 감쇠, 강성행렬

    : 일반화된 비정상 공기력행렬

 : 일반화된 변위, 속도, 가속도벡터

 : 동압 (dynamic pressure)
 : 조종면 제어 입력

 : 돌풍 속도

 : 항공기 비행속도

 : 돌풍 속도 RMS 값
 : 돌풍 크기 (scale of turbulence)
 : 

 : 백색 잡음 (white noise)
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1. 서  론

최근 항공 분야에서는 공중에서 장시간 체공하면서 

정찰 등의 임무를 수행할 수 있는 항공기 개발이 세

계적으로 활발히 진행되고 있다. 장시간 체공을 위해

서는 좋은 공기역학적인 특성(높은 양력 대 항력비)을 

가지도록 가로세로비가 큰 날개를 사용하며, 구조물 

경량화 요구조건도 기존 항공기보다 훨씬 가혹하여 

날개 구조물이 매우 유연해진다. 이러한 유연날개는 

비행 중 불가피하게 작용하는 돌풍 등의 외란에 기존 

날개보다 더욱 민감하게 반응하고, 플러터와 같은 공

탄성 안정성 측면에서도 상대적으로 취약하다. 이에 

대한 수동적인 대처 방안으로는 구조물 보강, 형상 변경, 
질량 밸런싱(Mass Balancing) 등이 있으나, 이 경우 

기체 중량이 증가하거나 항공기 성능이 저하되는 단

점이 있다. 이에 따라 에일러론과 같은 날개 뒷전 조

종면이나 압전 재료 등의 지능 구조물을 이용해 비행 

중인 유연날개의 동적 응답을 능동적으로 완화하려는 

연구가 지속적으로 수행되고 있다(1)~(4).
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Fig. 1 Schematic of active aeroelastic control system

슬라이딩 모드 제어기법은 시스템 모델의 불확실성과 

외란에 대해 강인한 특성을 갖기 때문에(5), 비행 중인 

유연날개의 돌풍 응답과 같은 공탄성 시스템의 능동 
제어 문제에 적용하기 좋은 방법이다. 슬라이딩 모드 제어

기법을 적용한 공탄성 시스템의 능동 제어 관련 기존 연구

들은 대부분 2차원 날개를 대상으로 수행되었지만(6)~(10), 
본 연구에서는 항공기 구조 개념을 모사한 3차원 유연

날개에 대한 서보공탄성 모델링을 수행하고, 이에 대한 
조종면을 이용한 제어시스템을 설계하여, 실제 항공기 
유연날개에서도 활용할 수 있도록 하였다. 유연날개 

돌풍응답 완화를 위한 능동 제어시스템은 상태 변수 
피드백 슬라이딩 모드 제어기와 유연날개에서 측정한 
가속도, 변형률 등의 출력 값으로부터 상태 변수를 

추정하는 관측기를 조합해 구성하였다. 마지막으로 

돌풍 외란 조건에서 유연날개 모델의 공탄성 응답 
시뮬레이션을 통해 제어기 성능을 확인하였다.

2. 시스템 모델링 및 제어기 설계

Fig. 1은 유연날개 돌풍 응답과 같은 공탄성 현상의 

능동 제어를 위한 시스템 개략도를 나타낸 것이다. 이

와 같은 능동 제어시스템에서 시스템 모델은 공탄성 

모델, 조종면 작동기 모델, 돌풍 모델로 구성되는 서보 
공탄성 모델이다. 본 논문에서는 다양한 제어기 설계 
기법을 활용할 수 있도록 서보공탄성 모델을 상태 

공간 형태로 유도하고, 이에 대한 제어기를 슬라이

딩 모드 제어기법을 이용해 설계하였다.

2.1 시스템 모델링

비행 중 작용하는 돌풍 등의 외란과 조종면 작동시 

발생하는 공기력을 고려한 유연날개의 공탄성 지배방

정식은 모달 영역에서 식 (1)과 같이 표현할 수 있다.

     

    




(1)

식 (1)에서 일반화된 비정상 공기력 행렬들은 주파수 영역

에서 사용자가 지정한 마하수, 무차원 진동수 조합에서 
계산되므로, 식 (1)을 상태 공간 형태로 표현하기 위해

서는 공기력 행렬들을 라플라스 영역으로 근사화해야 

한다. 이를 위해 본 연구에서는 Karpel 등이(11)~(12) 
제시한 최소 상태 근사법을 사용하여, 식 (1)을 식 (2)와 
같이 상태 공간 형태로 정리하였다.

      (2)

여기서,    
 ,    

, 

 



이고, 는 공기력 근사화 과정에

서 발생하는 공기력 상태변수를 나타낸다.
조종면 작동기 모델은 3차의 전달함수로 모델링할 수 

있으며, 이를 상태 공간 형태로 표현하면 다음과 같다.

   (3)

식 (3)에서    

를 나타낸다.

불규칙한 외란으로 작용하는 돌풍은 PSD 함수 형

태로 정의할 수 있는데, 항공 분야에서 많이 사용되는 

Dryden 돌풍 모델의 PSD 함수는 식 (4)와 같다(13).

   






 
 



(4)

식 (4)는 백색 잡음을 입력, 돌풍 속도를 출력으로 

하여 상태 공간에서 식 (5)와 같이 표현할 수 있다.

   

  

(5)

여기서, 는 


  이다.

Augmented 상태 벡터  를    
  

로 

정의하면, 식 (2), (3), (5)를 결합하여 서보공탄성 모델

을 다음과 같이 상태 공간 형태로 정리할 수 있다.

   

  

(6)

-221-



2.2 슬라이딩 모드 제어기 설계

유연날개 돌풍응답 완화를 위한 능동 제어시스템은 
상태 변수 피드백 슬라이딩 모드 제어기와 유연날개

에서 측정한 가속도, 변형률 등의 출력 값으로부터 

상태 변수를 추정하는 관측기를 조합해 구성하였다. 
여기서는, 상태 변수 피드백 슬라이딩 모드 제어기를 
설계하는 과정을 기술하였다. 유연날개 돌풍응답 완화 

문제는 돌풍과 같은 외란 조건에서도 시스템 응답을 

최소화하는 제어기를 설계하는 것이므로, 제어기 설계를 
위한 기준 방정식은 식 (7)과 같이 표현할 수 있다.

    (7)

슬라이딩 모드 제어기 설계의 첫 번째 과정인 슬라

이딩 평면 설계를 위해, 식 (8)과 같은 선형 변환을 

통해 식 (7)을 정칙 형식(Regular Form)으로 변환한다.

    
 (8)

식 (8)에서  은     
 가 되는 특성을 

갖는 직교 행렬로서, 이를 이용하면 식 (7)은 다음과 같이 

정칙 형식으로 변환할 수 있다.

 






 

 









 





 (9)

슬라이딩 평면을 정의하는 스위칭 함수(Switching 
Function)는 다음과 같이 표현할 수 있다.

≡  

≡        

(10)

식 (10)에서     ,    가 되도록 

가정하였는데, 는 대각 행렬로서 설계 변수이다. 
  행렬은 다음 성능지수가 최소화되도록 결정하였다.

  




∞

  

 




∞

  

(11)

여기서,  는 양 한정(Positive Definite) 대칭 행렬로 
설계 변수이며, 본 연구에서는 성능지수가 시스템의 에너

지를 모사할 수 있도록   행렬을 선정하였다.  는 

변환된 양 한정 대칭 행렬로 다음과 같이 표현할 수 있다.

     
 





 

 

 
 




 (12)

식 (9)~(12)를 이용하면, 식 (11)의 성능지수를 최소

화하는   행렬을 다음과 같이 계산할 수 있다.

    
 

       (13)

식 (13)에서   는 식 (14)의 양의 한정 해이다.

           

    
  

  
    

(14)

여기서,   ,   는 각각     
  

   , 

     
  

   를 나타낸다.

이제, 슬라이딩 평면에 유한 시간에 도달해서 슬라

이딩 모드를 계속 유지할 수 있도록 하는 제어법칙 

설계를 위해 식 (15)와 같은 변환을 식 (9)에 적용하면, 
변환된 지배방정식을 식 (16)과 같이 표현할 수 있다.

   (15)









 

 



  

 













 (16)

식 (16)에서,        ,      ,

               , 

       이다. 식 (16)을 이용하면 슬라

이딩 모드 제어기의 선형과 비선형 성분을 각각 식 

(17), (18)과 같이 구할 수 있다.

   
  

     
  

(17)

   
∥ ∥

 
(18)

여기서,   는 임의의 안정한 행렬, 는 양의 스칼라 

함수로 모두 설계 변수이며, 는 양의 스칼라 상수로 

제어 입력의 채터링 현상을 방지하는 역할을 한다. 또

한,  는 다음 Lyapunov 방정식의 양의 한정 해이다.

          (19)
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Fig. 2 Three-dimensional flexible wing model

Response NASTRAN ASE Model Error(%)

Acceleration 426.65 433.62 1.6%

Strain () 1.06e-4 1.07e-4 0.8%

Strain ( ) 2.64e-3 2.68e-3 1.3%

Strain ( ) 5.95e-4 5.90e-4 -0.9%

Table 1 Open-loop RMS response for random gust
(NASTRAN vs. ASE model)

Fig. 3 Open-loop response to (1-cos) gust

3. 수치해석 및 결과 분석

3.1 해석 모델

Fig. 2는 수치해석에 사용된 외팔 지지된 3차원 유연

날개 해석 모델을 나타낸 것으로, 왼쪽은 유한요소 모델, 
오른쪽은 공기력 모델을 나타내며, 음영 표시된 부분은 

돌풍응답 완화를 위한 제어력을 발생시키는 유연날개 

뒷전 조종면(에일러론)이다. 서보 공탄성 모델을 구성하

기 위해서는 구조물의 고유 진동모드 및 이와 관련된 
일반화된 공기력 행렬을 계산해야 하는데, 이 부분에는 
MSC/NASTRAN을 이용하였다. 비정상 공기력 계산

방법으로는 MSC/NASTRAN에서 제공하는 DLM 
(Doublet Lattice Method)을 적용하였다.

유연날개 돌풍응답에는 저주파 영역의 수직 굽힘 

및 비틀림 모드가 많은 영향을 끼치므로, 서보 공탄성 

모델링 과정에서 구조물 고유 진동모드는 저차의 3개 

모드(1차 수직 굽힘, 2차 수직 굽힘, 1차 비틀림)를 고

려하였다. 일반화된 공기력 행렬의 계산은 마하수 0.2
에서 21개의 무차원 진동수 조건(0.001~1.5)에서 수행

하였으며, MSC/NASTRAN을 이용해 주파수 영역에서 

계산된 일반화된 공기력 행렬은 최소 상태 근사법을 

통해 라플라스 영역으로 근사화하였다. 이 과정에서 9개
의 공기력 상태 변수가 추가되었다. 해석 모델 관련 보다 
상세한 정보는 참고문헌 [14]에 기술되어 있다.

3.2 수치해석 및 결과 분석

3차원 유연날개에 대한 서보 공탄성 모델을 검증

하기 위해 돌풍 응답 해석을 서보 공탄성 Open Loop 
시스템을 이용해 수행하고, 그 결과를 NASTRAN 
해석결과와 비교하였다. 이때, 비행속도( )는 15m/s
를 사용하였다. Fig. 3는 최대 돌풍속도() 0.5m/s인 
cos 형태의 돌풍을 지날 때 유연날개의 가속도, 
변형률 시간 응답을 비교한 것인데, 두 가지 해석결과가 

잘 일치하고 있다. Table 1은 = 0.5m/s, = 2m인 

랜덤 돌풍에 의한 가속도, 변형률의 응답  RMS 값을 
비교하여 나타낸 것인데, 두 가지 해석결과가 최대 

2% 정도의 오차로 잘 일치하고 있다. Fig. 3, Table 1
에서 가속도는 날개 끝단에서의 수직 성분이고, 변형률은 

날개 지지부 윗면 외피에서의 값을 나타낸다.
유연날개 돌풍응답 제어기의 성능을 평가하기 위해 

피드백 제어(Closed Loop) 시스템과 Open Loop 시

스템 각각에 대해 수치 해석을 수행 후 그 결과를 

비교하였다. 유연날개 돌풍응답 완화를 위한 제어시
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Fig. 4 Time response to (1-cos) gust

Fig. 5 Time response to random gust

Fig. 6 Time response to (1-cos) gust at
       off-design condition ( = 18m/s)

Fig. 7 Time response to random gust at
       off-design condition ( = 18m/s)

스템은  = 15m/s 조건에서 설계하였다. Fig. 4, 5
는 제어기 설계 조건에서 cos 돌풍과 랜덤 돌풍 

입력에 대한 유연날개의 시간 응답을 각각 나타낸 것

이다. 돌풍응답 제어기를 작동시킨 경우, 가속도와 변

형률 동적 응답이 모두 완화됨을 알 수 있다. Fig. 6, 
7은 제어기 설계 조건을 벗어난 상태에서 cos 돌

풍과 랜덤 돌풍 입력에 대한 유연날개의 가속도 및 

변형률 응답을 나타낸 것인데, 이 경우에도 응답 완화

효과가 있음을 확인할 수 있다.
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4. 결  론

본 연구에서는 3차원 유연날개의 돌풍응답 제어시스

템을 슬라이딩 모드 제어기법을 이용해 구성하였다. 이

를 위해 유연날개 서보공탄성 모델링 방법을 제시하고, 
cos 형태와 랜덤 돌풍에 대한 응답 해석 결과를 

상용 소프트웨어 해석 결과와 비교하여 제시한 방법을 

검증하였다. 마지막으로 유연날개 서보공탄성 모델에 

대해 뒷전 조종면을 이용한 동적 응답 완화용 슬라이

딩 모드 제어기를 설계하고, 이에 대한 수치 해석을 통

해 돌풍응답 완화 효과를 확인하였다. 본 연구에서 제

시된 3차원 유연날개 서보공탄성 모델링과 돌풍응답 

완화 제어기 설계 기법은 향후 다양한 능동 제어기법

과 연계하여 전기비행기, 장기체공 무인항공기 등 초경

량 비행체 개발에 응용될 수 있을 것으로 기대된다.
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