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요 약

본 논문에서는 항공기 센서와 구동장치 고장시 신경회로망을 이용하여 이를 대처하는 고장보완시스템에 대

해서 고려한다. 센서 고장의 경우에는 비행동역학적 관계식을 적절히 이용하여 신경회로망으로 센서고장을 진

단/규명하고 고장난 센서를 대체할 수 있는 시스템을 설계하고 또한 구동장치의 고장이나 조종면의 일부 파손

시 이를 진단/규명하고 보완하여 새로운 트림상태로 안정화시키는 제어시스템을 제안한다. 설계된 두 보완시

스템을 하나의 가격함수로 통합하여 운용하는 알고리즘을 제안하며 이의 검증을 위해 센서와 구동장치의 고장

을 가상적으로 설정하여 시뮬레이션함으로써 보완시스템의 성능을 확인한다.

ABSTRACT

In this paper a neural network-based fault tolerant control system for aircraft sensor and actuator

failures is considered. By exploiting flight dynamic relations a set of neural networks is constructed

to detect sensor failure and give alternative signal for the faulty sensor. For actuator failures another

set of neural networks is designed to perform fault detection, identification, and accomodation which

returns the aircraft to a new stable trim. Integrated system is simulated to show the performance of

the system with sensor and control surface failures.
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Ⅰ. 서 론

최근에 항공기 센서에 고장이 발생했는지 아닌지

를 진단하고 또 고장이라면 어느 센서가 고장인지

규명하고 보완하는 기법에 대한 연구나 혹은 조종면

구동장치에 대해서도 고장진단 규명 및 보완에 관해

서 독립적으로 연구된 바는 종종 있었으나 센서와

구동장치 양측의 고장이 함께 발생하는 경우에 대해

서는 별로 연구가 이루어지지 않고 있는 실정이다.

이러한 연구는 비단 유인항공기뿐만 아니라 최근 경

쟁적으로 개발되고 있는 무인항공기에서도 매우 중

요한 문제인데 특히 무인 항공기는 탑승자가 없으므

로 항공기의 전 상태를 계속 관찰하기 힘들며 중량,

성능, 비용등의 제한으로 센서나 구동장치를 다중화

하기 어려워서 신뢰도가 떨어지게 되고 그로인해 사

고발생율이 유인항공기보다 훨씬 높기 때문이다.
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항공기의 센서가 고장나면 먼저 고장인지 아닌지

진단을 해야하며 고장으로 판명되면 어느 센서가 고

장인지를 규명하고 고장난 센서를 하드웨어적으로

또는 소프트웨어적으로 대체해야만 항공기의 안전

을 확보할 수 있다. 이를 위해 소프트웨어적으로 고

장보완하는 기법으로는 Generalized likelihood ratio

(GLR) [1], Multiple model Kalman filtering

(MMKF) [2], Sequential probability likelihood

ratio test (SPLRT) [2], Generalized likelihood

test/maximum likelihood detector (GLT/MLD) 등

이 있으나 이들은 시스템의 모델링이 상당히 잘 되

어있어야만 하는 단점이 있다.

한편 조종면의 파손이나 구동장치의 고장이 발생

하면 이에 대한 고장진단 및 규명도 신속히 이루어

져야 하며 그 후에는 고장에도 불구하고 항공기를

안전한 상태로 되돌릴 수 있어야만 한다. 이를 위해

서는 재배치(Reconfigurable) 혹은 재구성(Restruct

-urable) 비행제어시스템의 설계가 필요한데 이런 제

어시스템의 목표는 비행체가 회복 불가능한 상황에

빠지기 전에 새로운 트림 상태로 되돌려 주는 것이

다. 최근에 재배치 제어시스템에 관한 연구로는

pseudo-inverse controller or control-mixer method

[5,6], multiple model adaptive control [7,8],

quantitative feedback theory [9]등이 있는데 이들

의 단점은 비행포위도내에서 있을 수 있는 모든 고

장 상황에 대하여 제어시스템을 각각 설계해야하며

따라서 아주 많은 메모리를 필요로 한다는 것이다.

또한 재구성 제어시스템에 관한 연구로는 implicit

/explicit model-following control [10], model

reference adaptive control [11], feedback

linearization method [12]등이 있는데 이들 또한 선

형성을 벗어나지 못하므로 고장으로 인한 비선형성

에 대처할 수 없다는 단점이 있다. 한편, 해석적인

방법으로 설계하기 어려운 시스템들에 대해서는 지

능기법을 이용한 비행제어시스템 설계가 계속 시도

되고 있다 [13, 14,15].

본 연구에서는 비행동역학적 관계식을 적절히 이

용하여 신경회로망으로 센서고장을 진단/규명하고

고장난 센서를 대체할 수 있는 시스템을 설계하고

또한 구동장치 (혹은 조종면) 고장의 경우에도 이를

진단/규명하고 보완하여 새로운 트림상태로 안정화

시키는 제어시스템을 제안하고자한다. 뿐만 아니라

설계된 두 보완시스템을 하나의 가격함수로 통합하

여 운용하는 알고리즘을 제안하며 이의 검증을 위해

센서와 구동장치의 고장을 가상적으로 설정하여 시

뮬레이션함으로써 보완시스템의 성능을 확인한다.

Ⅱ. 항공기 및 구동장치 고장 모델링

본 연구에서 사용한 항공기 운동방정식은 풍향좌

표계를 이용한 비선형 시스템으로서 아래와 같다.

V̇T=
1
m

(-CD qS cosβ+CYqS sinβ

+Tcosαcosβ)+g(sinαcosβcosφcosθ

- cosαcosβsinθ+ sinβsinφcosθ)

(1)

α̇ =
(-CL qS-T sinα)

mVTcosβ
+g( cosαcosφcosθ

+ sinαsinθ)/VTcosβ+q- tanβ(pcosα

+r sinα)

(2)

β̇ =
1

mVT

(CDqS sinβ+CYqS cosβ

-Tcosαsinβ)+
g
VT

( cosαsinβsinθ

+cosβsinφcosθ-sinαsinβcosφcosθ)

+psinα-r cosα

(3)

I xṗ-I xzr ̇+(I z-I y)qr -I xzpq=C lqSb (4)

I yq̇+I xz(p
2-r 2)+( I x-I z)pr =CmqS c (5)

I zr ̇-I xz ṗ+( I y-I x)pq+I xzqr =C nqSb (6)

여기서 기호는 일반적인 표현을 따랐으며

C L,CD,CY,C l,Cm,C n은 전 공력계수(Total coeffi

-cients)를 말하며 F-4 항공기를 대상으로 하여 아

래와 같이 표현하였다.
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CL= CL 0
+CL α

α+CL u
(u-U1 )/U1+CL q

qc
2VT

+CL
α ̇

α̇c
2VT

+CL δ SR

δ SR+CL δ SL

δ SL

(7)

CD= CD 0
+CD α

α+CD u
(u-U1 )/U1+CD δ SR

δ SR

+CD δ SL

δ SL

(8)

Cm= Cm 0
+Cm α

α+Cm u
(u/U1-1)+Cm q

qc
2VT

+Cm
α ̇

α̇c
2VT

+Cm δ SR

δ SR+Cm δ SL

δ SL

(9)

CY= CY β
β+CYp

pb
2VT

+CY r

rb
2VT

+CY δAR

δAR

+CY δAL

δAL+CY δR

δR

(10)

C l= C l β
β+C l p

pb
2VT

+C l r

rb
2VT

+C l δAR

δAR

+C l δAL

δAL+C l δ R

δR+C l δ SR

δ SR+C l δ SL

δ SL

(11)

C n= C n β
β+C n p

pb
2VT

+C n r

rb
2VT

+C n δAR

δAR

+C n δAL

δAL+C n δ R

δR

(12)

여기서 u=VTcosαcosβ는 기체축에 대한 x-

방향 속도 성분이고 U1은 정상상태 속력이다. 또한

주목할 것은 F-4 항공기의 수평미익이 좌우가 분리

되어 독립적으로 구동할 수 있다고 가정하여 좌우

각각이 종운동계수뿐만 아니라 롤운동에도 영향을

주는 것으로 모델링하였다. 수평미익은 정상시에는

좌우가 같이 움직이지만 도움날개 등의 파손이나 고

장으로 비정상 롤운동이 일어날 때에는 이를 제어하

기 위해 좌우가 다른 편향값을 가지며 구동할 수 있

다고 가정한 것인데 최근의 고성능 항공기들은 이러

한 방식의 구동을 할 수 있는 것 들이 많다. 그리고

도움날개도 좌우를 따로따로 모델링하였는데 이는

어느 한 쪽 고장시에 그 영향을 고려하고자 하는 것

이다. 항공기 구동장치나 조종면의 고장을 나타낼

수 있는 방법은 공력계수 값들을 다르게 표현하는

것인데 유도하는 과정 한 방법이 참고문헌 [17]에

잘 나타나 있으며 그 중 수평미익이나 도움날개의

고장에 대해서 유도한 결과를 표 1에 나타내었다.

표 1에서 고장 1은 좌측 수평미익이 50% 파손된 후

-10도에서 고정된 채로 움직이지 못하는 경우이며,

고장 2는 우측 도움날개가 20% 파손되고 +5도에서

고정되어 있는 경우를 나타낸다. 고장 1의 경우는

종운동 공력계수뿐만 아니라 롤운동 계수인

C l δ SR

,C l δ SL

도 변하며 고장 2의 경우는 우측 도움날

개가 파손된 만큼 CY δAR

,C l δAR

,C n δAR

의 유효성(Effe

-ctiveness)만 줄어드는 것으로 가정하였다.

Coeffi

-cients

Normal

Flight
Failure 1 Failure 2

C L α 3.75 3.6950 3.75

C L
α ̇

0.8598 0.6681 0.8598

C L q
1.8 1.3740 1.8

CL δ SL

0.2 0.1 0.2

Cm
α ̇

-0.4 -0.283 -0.4

Cm α
-1.3002 -0.8919 -1.3002

Cm q
-2.7008 -1.7026 -2.7008

Cm δ SL
-0.29 -0.145 -0.29

C l δSL
0.0046 0.0023 0.0046

C l δAR

0.021 0.021 0.0168

CY δAR
-0.008 -0.008 -0.0064

C n δAR
-0.5e-3 -0.5e-3 -0.4e-3

Unchanged

coefficients

CL 0
=0.1, CLu

=0.27, CD 0
=0.0364, CL δ SR

=0.2 , CD α
=0 .3 , CD u

=0 .027, CD δSR

=0 ,

CD δSL

=0, Cm 0
=-4.32e-4, Cmu

=0.117,

Cm δSR

=-0.29, CYβ
=-0.068, CYp

=0, CY r
=

0, CY δAL

=-0.008, CY δR

=0.095, C lβ
=-0.08,

C l p
=-0.24, C l r

=0.07, C l δ SR

=-0.0046, C l δAL

=0.021, C l δR

=0.006, C n β
=0.125, C n p

=

-0.036, C n r
=-0.27, C n δAL

=-0.5e-3, C n δR

=

-0.066

Table 1. Aerodynamic modelling in normal

and failure modes
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Ⅲ. 센서 고장보완 시스템 설계

센서고장은 일반적으로 작동이상으로 그 측정치를

전혀 사용할 수 없게 되는 경우나 또는 수용할 수 없

는 정도의 바이어스를갖는 경우 혹은 측정치에 편류

(drift)가 서서히 발생하는 경우 등으로 생각할 수 있

다[15]. 이러한 센서고장을 보완하기 위해서 칼만필

터를 이용하는 경우가 많으나 이는 정확한 모델링을

요구하므로[3] 본 연구에서는 신경망회로를 이용하

여 고장을 보완하는 기법을 연구하고자 한다. 여러

가지 센서의 고장에 대해서 고려할 수 있으나 본 연

구에서는 범위를 좁혀 구체적으로 기체 고정 축에

장착한 각속도 자이로즉, 롤 각속도, 피치 각속도, 요

각속도 자이로의 고장보완에 대해서 고려한다. 이를

위해 위의 세 자이로 중 어느 하나에 고장이 발생했

을 때 이를 대체할 수 있는 신경망 회로를 구성함으

로써 고장을 보완하고자 한다. 이는 비행동역학적인

관계식을 적절히 이용하여 연관이 있는 다른 측정값

들을 이용하여세 개의 각속도 자이로 측정치를추정

하는 하나의 주 신경망(Main NN)과 세 개의 분산

신경망 (Decentralized NN)을 구성하여 고장난 센서

를 대체하도록 하려는 것이다. 우선 주 신경망에서

는 세각속도 자이로의 현재값을추정하기 위해 최근

의 각속도 측정치들과 롤각, 피치각, 수평미익각, 도

움날개각, 러더각의 측정치들을 이용하며, 세개의 분

산 신경망에서는 가능한 한 다른 신경망(주 신경망과

다른 두 분산 신경망)의 입력과는 중복되지 않는 입

력을 이용하여 각속도, 피치 각속도, 요 각속도를 각

각 추정하려는 것인데 자세한 구성내용은 표 2에 나

타내었다. 이 신경회로망들의 학습 및 운용을 위하

여 다음과 같은 오차가격함수를 정의한다.

   


         

          

(13)

   


     

 (14)

    

       (15)

  


  

 (16)

이 신경회로망들은 미리 어느 정도 학습시킨 후

실시간으로 추가학습을 하며 이용할 수 있는데 운용

은 이 기설정된 역치(Threshold)보다 커지면

세 개의 센서 중 어느 한 개에서 이상이 있는 것으로

선언하고 세개의오차가격함수 중에서 기설정된 역

치를 넘는 것에 대한 센서를 고장으로 규명한다. 이

렇게 어느 센서가 고장으로 규명되면 그 센서의 측정

치는 더 이상 이용하지 않고 대신 해당 DNN으로 그

센서를 대신하며 그 DNN의 출력치가 MNN으로 보

내지고 또한 제어를 위한 피드백 신호로도 이용된다.

의사고장(False alarm)을 방지하기 위해서 오차가격

함수가 기설정치를 어느 정도의 기간이상 넘었을 때

만 이상으로 판정하는 알고리즘을 추가할 수 있으며

센서 고장보완 시스템의 성능은 뒷절의 시뮬레이션

에서 확인할 것이다.

Paramet

er
Input data

Input data

window

size

NN

Architecture

MNN
    

   
5 40-25-3

p-DNN    2 6-12-1

q-DNN  2 6-12-1

r-DNN  2 6-12-1

Table 2. Neural Network Sensor

Ⅳ. 구동장치 고장보완제어시스템 설계

조종면의 파손이나 구동장치 고장에 대한 진단규

명(Fault Detection and Identification)은 칼만

필터를 이용한 기법[16], 신경회로망을 이용한 기법

[15]등 여러 가지 기법을 이용하여 할 수 있으나 본

연구에서는 참고문헌[2]와 같이 자체 혹은 교차 상

관관계 (Auto- or Cross- Correlation)를 이용하여

구현하고자 한다. 먼저 센서 고장시에 사용했던

MNN을 구동장치의 고장진단에도 사용하게 되는데

어느 한 조종면이 고장나면 p,q,r 측정치는 MNN을

이용한 정상적인 예측치와 상당한 차이를 보이게 되
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어 어느 조종면이 고장인지 규명을 시작해야하는데

자체 혹은 교차 상관관계를 살펴봄으로써 규명을 할

수 있게 된다. 예를들어 수평미익의 어느 한 쪽이 파

손 또는 고정(Stuck)되었을 경우에는 비행체 종/횡

운동에 불균형을 가져와 피치각과 롤각의 변위를 크

게 하므로 적당한 역치(Threshold)를 정하여 검출해

낼 수 있다. 두 개의 랜덤 변수에 대한 교차 상관관

계로서 본 연구에서는 아래와 같은 식을 이용하였으

며 평균치는 50개의 데이터에 대하여 적용하였다.

PXY(n)= ∑
4

n=0
E[X(k)Y(k+n)] (17)

고장 진단 및 규명이 이루어진 후에 고장보완 제

어시스템은 비행체를 새로운 트림 상태로

복귀시키는 것이다. 이를 위하여 피치축, 롤축, 요축

등 세 개의 제어기를 필요로 하는데 본 연구에서는

최근에 새로 연구되어 상당한 가능성을 보여주고 있

는 신경회로망 기법인 확장 역전파 알고리즘[18]을

적용하여 재구성 비행제어시스템을 설계하였다.

이렇게 설계되는 피치축 제어기의 출력은 좌/우

수평미익의 편각인데 어느 한 쪽 수평미익이 고장인

경우 정상작동하는 다른 쪽의 수평미익을 적절한 보

상이 되도록 움직여 주는 것이며 또 도움날개의 고

장인 경우에는 좌우 비대칭 편각으로 나타난다. 피

치축 제어기의 실시간 학습은 시뮬레이션 시작과 동

시에 시작되며 정상 비행시에는 수평미익의 실제 편

각을 흉내내도록 하였으며 신경회로망 제어기의 출

력층 오차가 다음과 같은 값을 갖고 역전파를 시작

하도록 한다.

ΔJ pitch nom
=(δ S L,R

- δ̂ S L,R
) (18)

이는 고장보완으로 변환될 경우에 과도응답이 지

나치게 커지는 것을 줄이기 위한 것이다. 조종면이

나 구동장치의 고장이 진단 규명되었을 때, 실시간

피치축 제어기는 다음의 출력층 오차를 갖고 역전파

를 시작하도록 한다.

ΔJ pitchFail
= kθ(θ-θ tr im)+kq(q-qtr im )

+k
q̇
( q̇- q̇tr im )

(19)

여기서 보통 q tr im= q̇ tr im=0이며 이는 비용함

수가 비례미분 제어기를 흉내내도록 한 것이다. 롤

축 및 요축 제어기도 피치 축과 같은 방식으로 설계

하였는데 정상 비행시에는 각 신경회로망 제어기의

출력층이 다음의 오차를 갖고 역전파를 시작하도록

하고

ΔJr oll nom=(δA L,R
- δ̂A L,R

) (20)

ΔJyawnom
= (δ R- δ̂R ) (21)

조종면이나 구동장치의 고장시에는 다음 출력층

오차를 갖고 역전파를 시작하도록 한다.

ΔJr ollFail
= kφ(φ-φ tr im)+kp(p-ptr im)

+k
ṗ
( ṗ- ṗ tr im )

(22)

ΔJyawFail
= kr (r -r tr im)+k

r ̇( r ̇- r ̇ tr im )
+kβ(β-β tr im)

(23)

여기서 보통

φ tr im=ptr im= ṗ tr im=r tr im= r ̇ tr im=β tr im=0

이며 이 제어시스템은 고전적인 PID 제어기를 흉내

낸 것이지만 신경회로망 내부에서 출력을 결정하는

메카니즘은 고전적 PID 제어기와는 전혀 다른 방식

이다. 한편 고장시 고전적 PID 제어기는 전혀 보상

하지 못함을 참고문헌 [15]에서 밝힌 바 있다. 이렇

게 하여 설계된 신경회로망 제어기는 표 3과 같다.

Ⅴ. 통합 시뮬레이션 및 고찰

본 절에서는 센서 및 구동장치 고장보완 제어시

스템의 성능을 검증하기 위해 두 시스템을 통합하여

시뮬레이션을 하여 살펴보았다. 먼저 MNN을 이용

하여 모니터링을 하다가 그 값이 설정된 역치를 넘

어서면 먼저 센서 고장인지 아니면 구동장치 고장인



176 송용규 : 신경회로망을 이용한 항공기 센서 및 구동장치 고장보완 제어시스템 설계에 관한 연구

Parameter Pitch NN Controller Roll NN Controller Yaw NN Controller

Input data q,θ,δS p,r ,φ,β,δ A r ,p,φ,β,δ R

Input data window 2 3 3

Neural Network

Architecture
6-20-1 15-20-1 15-20-1

No. of outputs 1 ( δ̂ S L,R
) 1 ( δ̂A L,R

) 1 ( δ̂ R)

Cost function gains
kθ = 0.1
kq = 0.15
k

q̇
= 0.1

kφ = -0.006
kp = -0.04
k

ṗ
= 0.005

kr = -0.03
k

r ̇ = 0.03

kβ = -0.05

Table 3. Architecture of the NN restructurable control system

Parameter Values Parameter Values

Altitude 35,000 ft Mean aerodynamic chord 16 ft

Mach number 0.9 Wing span 38.7 ft

Airspeed 876 ft/ sec Weight 39,000 lbs

Dyn. Pressure 283.2 lbs/ft 2 Ixx 25,000 slug⋅ft 2

CG location

(chord fraction)
0.29 Iyy 122,200 slug⋅ft 2

Angle of attack 2.6 deg Izz 139,800 slug⋅ft 2

Wing surface 530 ft 2 Ixz 2,200 slug⋅ft 2

Table 4. Flight condition and basic properties of F-4 aircraft

지를 판단해야하는데 이는 세 개의 DNN의 오차가

격함수인     과 자체 상관함수

P θθ,P φφ가 각각 설정된 역치를 넘어서는지 모

니터링함으로써 알 수 있고 구체적으로 어느 센서

혹은 어느 구동장치가 고장인지도 규명할 수 있다.

만일 센서 중 어느 하나가 고장이면 해당 DNN이

그 센서를 대체하게 되고 그 출력치가 보기류나 제

어기의 피드백 신호로 보내진다. 만일 구동장치나

조종면의 고장/파손이면 앞절에서 설명한 신경회로

망 제어기가 항공기를 새로운 트림 상태로 되돌려

주도록 한다.

두 보완제어시스템의 통합 성능을 검증하기 위하

여 F-4 항공기 모델을 가지고 시뮬레이션하였으며

비행조건 및 기본 형상 데이터는 표 4에 나타내었다

[15]. 또한 센서잡음의 표준편차는 표 5와 같이 주

어진다고 가정하였다. 구동장치 고장진단을 위해서

는 50개의 데이터포인트에 대하여 두 개의 자체 상관

함수 P θθ,P φφ를 사용하였으며 역치(Threshold)로

는 시행착오결과 P θθ에 대하여 3.8, P φφ에 대하여

28을 설정하였다.

시뮬레이션 시나리오로는 먼저 시뮬레이션을 시

작하면 항공기의 조종면을 임의로 움직이며 비행하

다가 50초에 q 자이로센서가 일정량의 바이어스 오

차(2 deg/sec)를 보이는 고장이 발생하고 70초에 좌

측 수평미익이 50% 파손된 채로 -10도에서 고정

(Stuck)되는 것으로 설정하였다. 시뮬레이션 결과를

보면 그림 1에서 보듯이 50초 직후에 이 기설

정된 역치를 넘어서서 센서나 구동장치 중 어느 하

나에 이상이 있는 것을 선언하고 q-DNN이 설정치

를 계속 상회하므로 q 자이로의 고장으로 규명하였

다. 따라서 센서 고장 진단 및 규명이 올바로 수행되

었고 또 고장이후에는 q-DNN의 출력으로 q 자이로
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Sensor Standard deviation Sensor Standard deviation

Roll rate gyro 0.15 deg/sec Attitude pitch gyro 0.1 deg

Pitch rate gyro 0.15 deg/sec Attitude yaw gyro 0.1 deg

Yaw rate gyro 0.15 deg/sec Angle of attack 0.15 deg

Attitude roll gyro 0.1 deg Sideslip angle 0.15 deg

Table 5. Sensor noise standard deviations

의 값을 대신하게 된다. 이후에도 20초간 조종면을

임의로 움직여 비행을 하다가 70초에 좌측 수평미익

에 고장이 발생하면 역시 이 기설정된 역치를

넘어서서 또 다른 센서나 구동장치가 고장난 것으로

진단하였는데 그림 1에서 보듯이 과 

은 이상이 없고 그림 3에서와 같이 가 역치를 넘

어서서 수평미익의 고장으로 규명하였다. 따라서 이

그림 1. 신경회로망 추정치 오차

Fig. 1. Neural Network Estimation Errors

그림 2. 각속도 측정치 및 신경회로망 추정치

Fig. 2. Angular rates measurements and NN estimates

그림 3. 자체 상관함수

Fig. 3. Auto-Correlations

후로는 재구성제어(Restructurable Control)모드로

들어가 새로운 트림으로의 안정화를 시도하는데 p

와 r은 자이로의 측정치를, q는 DNN의 출력을 피드

백신호로 제어기에 보내고 4절에서 설명한 대로 안

정화하기 위한 조종면 신호를 만들어 낸다.(그림 4)

그림 4. 조종면 편각

Fig. 4. Control surface deflections (deg)
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        그림 5. 오일러 각변위

Fig. 5. Euler angles

이렇게 함으로써 그림 5에서와 같이 약 80초부터는

새로운 트림으로 안정되어가는 것을 볼 때 고장보완

제어기가 만족스런 성능을 보임을 알 수 있다.

여기서 지면 관계상 다 나타낼 수는 없지만 다른

자이로의 고장이나 우측 수평미익의 고장 또는 도움

날개의 고장에 대해서도 효과적으로 보완하는 것을

확인하였다.

Ⅵ. 결 론

신경회로망을 이용하여 센서 및 구동장치의 고장

시 이를 보완하는 시스템을 제안하였으며 F-4 항공

기 모델을 이용하여 시뮬레이션으로 검증하였다. 각

속도 자이로 고장의 경우 신경회로망을 이용한 고장

진단규명 및 센서대체가 효과적으로 수행되었으며,

조종면의 파손/고장시 신경회로망과 자체상관함수

를 이용한 고장진단 및 규명이 가능하며 또한 고장

을 보완하는 신경회로망 재구성제어시스템이 유용

함을 보였다.
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