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ABSTRACT

This paper presents a duplex flight control system of design concepts and sensor fault 

detection algorithm using Kalman Filter. The algorithm was verified to use HILS that is 

composed of two FCCs, motion table, visualization system, cockpit, and flight model computer. 

The FCC was developed to be able to mount on small aircraft. 

Key Words : Kalman Filter(칼만 필터), Redundancy Management(다중화 관리), Sensor(센

서), Flight Control System(비행 제어 시스템)

2010년 11월 10일 접수~2010년 12월 20일 심사완료

* 한국항공우주연구원 항공연구본부 비행제어팀

연락저자, E-mail : shlee09@kari.re.kr

대전시 유성구 어은동 45번지

Ⅰ. 서 론

  전자식 비행제어(FBW: Fly-By-Wire) 시스템은 

항공기 기동성 및 성능 향상, 무게 절감 등 여러 

가지 장점 가지고 있기 때문에 최신 개발된 대부

분의 전투기 및 여객기에 적용되고 있다. 최근에

는 점점 크기가 작은 항공기로 전자식 비행제어 

시스템이 적용되는 범위가 늘어나고 있는 추세이

다. 걸프스트림사의 G650과 Dassault 사의 Falcon 

-7X 등 FBW 시스템이 적용된 비즈니스 제트기

가 시장에 나오기 시작하고 있다. 이러한 FBW 

시스템의 신뢰도를 높이기 위한 다중화 연구가 

활발히 진행 중 이다.

  시스템의 신뢰성을 높이기 위해서는 고장이 나

지 않도록 완벽하게 구성하고, 고장이 발생하였

을 경우에도 시스템이 안전하게 동작할 수 있도

록 해야 한다. 이와 같은 요건은 perfectness와 

tolerance로 표현할 수 있다. 먼저 perfectness는 

시스템의 기계적, 전기적 요소를 잘 구성함으로

써 고장이나 결함을 사전에 방지하는 것을 말하

며, 지속적인 기술향상을 통해 모든 구성품의 동

작 수명을 늘리는 것도 포함된다. 시스템이 동작

되는 동안 정기적인 유지 보수를 통해 구성품의 

정상상태를 유지하고 소모품은 적시에 교체되도

록 해야 한다. 두 번째로 tolerance는 고장이나 

시스템 결함이 발생해도 구성품의 기능은 정상적

으로 수행되도록 하는 것을 의미한다. 구성품의 

고장이 시스템 전체의 고장으로 이어지지 않도록 

하는 가장 명확한 방법은 구성품 또는 서브시스

템 등을 다중화 하는 방법이다. 그러나 시스템의 

다중화는 전체 시스템을 복잡하게 만들고 비용을 

늘리는 단점이 있다. 따라서 고장 허용 시스템은 

신뢰성과 비용 및 구성면의 장단점을 잘 고려하

여 구성해야 한다. 

  본 논문에서는 2중 비행제어시스템의 설계 구

성방안과 칼만 필터를 사용한 센서 고장진단 알

고리즘 설계방안에 대해서 기술하였다. 알고리즘

의 검증을 위해 실제 소형항공기에 탑재 가능하

도록 개발된 2대의 FCC와 함께  HILS(Hardware 

In the Loop Simulation)를 구성하고, 시뮬레이션 

결과에 대해서 정리하였다. 
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Condition D1 D2 D3 D4

fault_limit_s1=0 & BIT1=0 T F T F

fault_limit_s2=0 & BIT2=0 T T F F

Decision No Fail Ch1 Fail Ch2 Fail Ch1 & Ch2 Fail

Fig.1 센서 고장진단 진리표

Ⅱ. 센서 다중화 관리

2.1 센서 고장진단 로직(Logic)

  관성항법장치는 고장 발생 시 치명적 결함을 

일으키게 되므로 2중으로 센서를 배치한다. 2중

의 관성항법장치는 비행조종컴퓨터로 자체고장진

단(BIT) 결과를 전송하며, 비행조종컴퓨터는 이 

신호를 이용하여 고장을 판별한다. 또한, 비행조

종컴퓨터에서 2개의 센서 값을 받아 센서정보가 

정상범위를 벗어나는 경우 고장을 판단한다. 이

때 센서 값 1개는 CCDL(Cross Channel Data 

Link)을 통해 다른 FCC로부터 받게 된다. 두 개

의 센서로부터 오일러각(  ) 신호와 BIT 신

호가 센서 고장검출 로직(Sensor Fault Detection 

Logic)으로 입력된다. 또한, 각각의 오일러각 신

호는 신호 한계검사(Signal Limit Check)로 입력되

어 임계값(Threshold Value)을 일정 시간(Confirmation 

Time) 벗어나면 고장신호(fault_limit_s1, fault_limit_s2)

를 발생시킨다.  

Fig. 1 센서 고장진단 구조

  최종적으로 센서 고장검출 로직은 각 센서의 

BIT 신호와 신호 한계검사 출력 값을 모니터링하

며, Fig.1과 같이 센서 고장판별 로직에 의해 센

서 고장을 검출할 수 있다.

  2중화 시스템에서 단일고장이 발생하였을 경우

에 어디서 고장이 발생하였는지 판단하는 것은 

불가능하다. 또한, 두 개의 센서에 모두 고장이 

발생했을 경우에는 여분의 센서가 없기 때문에 

항공기의 추락으로 이어지게 된다. 따라서 이러

한 경우에 판단근거 또는 여분의 기준 값이 필요

하다. 본 논문에서는 자이로와 가속도계를 이용

하여 칼만필터(Kalman Filter)를 통해 항공기 자

세를 추정하여 기준 값으로 사용하여 고장이 발

생하였을 때에도 원하는 비행성능을 얻을 수 있

는 센서 다중화 관리 알고리즘을 HILS를 통해 성

능을 확인하고자 한다. 

Fig. 2 센서 고장진단 로직

2.2 칼만필터를 이용한 자세결정

2.2.1 자이로를 이용한 자세 결정

  자이로에서 측정한 각속도를 적분해서는 오일

러각을 구할 수 없다. 자이로는 오일러각의 각속

도가 아니라 항공기의 각속도를 측정하기 때문이

다. 따라서 자이로의 측정값을 오일러각의 각속

도로 변환한 후 적분해야 한다. 오일러각과 각속

도의 관계는 아래와 같이 구할 수 있다. 
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위의 식을 통해 자세를 추정하기 위해서는 자세 

초기 값을 알고 있어야 한다. 그런데 자이로의 

측정값에는 오차가 섞여 있기 때문에 적분하면 

자세에도 오차가 포함될 수밖에 없다. 따라서 이 

방법은 센서가 아주 정밀하거나 적분 시간이 짧

지 않으면 실제로는 사용하기 어렵다. 하지만, 

자이로만을 이용한 자세추정 값은 오차 누적으로 

추정된 값은 편향될 수 있지만, 변화 패턴은 잘 

감지하는 특성을 가지고 있다. 즉, 자이로는 자

세각 측정보다는 자세각의 동태를 측정하는데 보

다 유용하다. 이러한 특징을 시간 관점에서 보

면, 자이로는 단기간의 측정은 비교적 정확하지

만 장시간의 변화에는 부정확한 센서라고 할 수 

있다. 

2.2.2 가속도계를 이용한 자세 결정

  가속도계로 측정한 가속도에는 중력 가속도와 

속도의 크기나 방향이 바뀔 때 생기는 가속도 등 

다양한 종류의 가속도가 포함되어 있다. 이런 특

성을 수식으로 표현하면 다음과 같다. 
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 여기서,   는 항공기 동체 좌표계를 기준

으로 이동속도를 나타내고,   은 회전 각속

도를 나타낸다. 그리고 는 중력가속도를 나타낸

다. 

 위의 식 우변의 마지막 항을 보면 롤각과 피치

각이 나온다. 따라서 나머지 항의 값을 모두 알

면 식 (2)로부터 수평자세를 계산할 수 있다. 여

기서 항공기 시스템은 일정한 속도로 직진하고 

있는 자세변화가 없는 비행 상태로 가정하면, 아

래와 같은 식으로 나타낼 수 있다. 
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 위의 가정을 고려하면 식은 아래와 같이 간단한 

형태로 나타낼 수 있다. 


















 sin
cossin
coscos




           (4)

      

이 식에서 다음과 같은 롤각과 피치각의 공식을 

유도할 수 있다. 
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위의 식을 이용하여 가속도계만을 이용하여 자세

각을 추정하면 가속도계 특성상 오차는 누적되지 

않지만 추정오차가 크게 나타날 수 있기 때문에 

가속도계 단독으로 사용하여 자세를 추정하기는 

어렵다. 하지만 오차가 발산하지 않고 일정한 범

위 안에 머무르는 장점이 있다. 이는 자세를 구

하는 과정에서 적분을 하지 않기 때문이다. 가속

도계를 이용한 자세추정은 안정성이 높은 대신 

정밀도는 떨어진다. 이는 식 (5)가 가속도나 각속

도가 충분히 작은 상황에서만 사용할 수 있는 근

사식이기 때문이다. 만약, 항공기가 빠른 속도로 

회전하거나 속도 변화가 심하면 자세추정 오차가 

커질 수 있다. 따라서 항공기의 자세의 변화가 

크지 않은 순항(cruise)상태일 때, 추정 값이 유효

하다.

2.2.3 센서 융합을 통한 자세 결정

  앞 절에서 자이로와 가속도계로 자세를 결정하

는 방법을 살펴보았다. 두 센서 모두 단독으로 

사용하기 에는 약점이 있으므로 두 센서의 장점

만을 취하는 상호보완적 관계로 알고리즘 설계 

방안에 대해 접근해 보도록 하겠다. 

  가속도계로 구한 자세는 시간이 지나도 오차가 

커지자 않고 일정범위로 제한되는 장점을 가진

다. 반면 자이로를 통한 자세추정은 자세 변화를 

잘 감지하지만 시간이 지나면 오차가 누적되어 

발산하는 문제를 가지고 있다. 즉, 단기적으로는 

자이로를 통한 자세추정 값을 사용하며, 중장기

적으로는 가속도를 통한 자세추정 값을 사용하는 

것이 효율적일 수 있다. 이러한 관점에서 자이로

의 누적오차 문제를 가속도계로 보정하는 방법을 

통해 자세를 추정하도록 하겠다. 시스템 모델을 

유도하기 위해 아래와 같은 자세를 상태변수로 

설정하였다. 
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Fig. 3 칼만필터 알고리즘

자이로 각속도와 오일러각 사이의 관계식은 식

(1)과 같이 나타낼 수 있다.

하지만 식 (1)의 형태는 칼만필터를 적용하기 위

한 시스템 모델로 표현하기는 적합하지 않다. 따

라서 오일러각 대신 쿼터니언(Quaternion)을 상태

변수로 설정하고 시스템을 다시 표현하도록 하겠

다. 
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  또한, 쿼터니안과 각속도의 관계는 식 (8)과 같

이 나타낼 수 있다. 
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식 (8)을 이산시스템으로 표현하면 식 (9)와 같은 

시스템 모델을 얻을 수 있다. 
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  따라서, 식 (9)로부터 시스템 모델 행렬은 아래

와 같이 정의할 수 있다. 

 · 
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
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


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  가속도계로 계산한 오일러각을 칼만필터 측정

값으로 사용된다. 즉, 자이로의 자세 오차를 가

속도계로 보정하도록 하였다. 왜냐하면 각속도 

자세는 발산하기 때문에 보정값으로 사용하기에 

적합하지 않기 때문이다. 여기서, 가속도계로 결

정한 자세를 쿼터니언으로 변환하면, 이 쿼터니

언이 칼만필터의 측정값()이 된다. 결국 모든 

상태변수(쿼터니언)가 측정된다는 뜻이다. 따라서 

행렬 는 단위행렬이 된다. 

           
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
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






           (11)

2.2.4 센서융합 칼만필터 설계

  식 (10)과 같이 구한 시스템 모델을 가지고 자

이로와 가속도계의 장점을 융합한 칼만필터를 설

계하도록 하겠다. 

칼만필터 알고리즘은 Fig.3과 같이 나타낼 수 있

다. 

  여기서, 잡음의 공분산 행렬 와 은 시스템

의 신호 특성과 관련이 있는 값으로서 이론적으

로 구하기는 어렵고 실제 데이터를 분석해봐야 

알 수 있다. 보통은 이 이 행렬을 설계인자로 보

고, 다양한 값을 넣어 성능변화의 추이를 확인하

면서 결정하게 되며, 본 논문에서는 아래와 같이 

설정하였다. 
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Fig. 4 비행제어시스템 구성도

Fig. 5 HILS 시스템

Fig. 6 칼만필터를 통한 자세추정
































         (13)
 상태변수와 오차 공분산 행렬은 아래와 같이 오

일러각 초기값이 모두 0이 되도록 설정하였다. 
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Ⅲ. 2중 비행제어시스템 및 HILS 시스템

3.1 2중 비행제어시스템 구성

  본 연구에서 고려한 2중 비행제어시스템 구성

은 그림 4와 같다. 이와 같은 구조는 각 FCC에 

연결된 센서신호의 입력 및 작동기 명령신호를 

독립적으로 처리하게 된다. 

 각 FCC에서 처리한 센서정보와 작동기 명령은  

CCDL채널을 통해 다른 FCC와 공유한다. 이렇게 

두 채널로 얻은 정보를 통대로 다중화 알고리즘

을 수행한 후, 각 FCC로부터 수신된 Discrete 신

호의 조합으로 어느 FCC채널로 작동기를 동작할 

지 결정하게 된다. Channel Selector는 단순한 

Relay의 조합으로 구성되어 있으며, Channel 

Selector의 출력신호는 클러치를 제어하거나 혹

은 작동기 전원을 제어함으로써 어느 작동기를 

동작시킬지 결정하게 된다. 

3.2 HILS 시스템 구성

  본 연구에서 수행한 센서다중화 알고리즘을 검

증하기 그림 5와 같이 HILS(Hardware In the 

Loop System)를 구성하였다. CCDL로 연결된 두 

대의 FCC는 Cockpit의 조종입력 신호를 받아 작

동기를 동작시킨다. 작동기에 연결된 퍼텐쇼미터

(조종면 변위) 값은 실시간 운동모델 컴퓨터로 

전달되어, FCC로 직접 전달되는 센서모사신호

(Airdata Computer, GPS)와 motion table의 각

(Angle) 위치명령을 생성한다. motion table에 장

착된 센서(AHRS)로부터 얻어진 신호는 FCC로 전

달된다. 또한 현재 항공기의 비행 상태를 보여주

는 영상시스템과 Cockpit의 각종 계기들은 실시

간 운동모델 컴퓨터로부터 정보를 받아 시각화

(Visualization) 하여 보여준다.
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Fig. 7 센서 고장진단 HILS 결과

Ⅳ. HILS 실험 결과

  센서 다중화 관리 알고리즘 검증을 위해 알고

리듬을 탑재한 2중의 비행제어컴퓨터 HILS 시험

을 수행하였다. 비행조건은 방위각 유지모드(방

위각 명령=0deg)의 Autopilot을 인가한 상태로 비

행하도록 하였다. 관성센서의 고장은 다중고장으

로서 약 55초에 1번 센서에 +10deg의 bias를 발

생시켰고, 약 81초에 2번 센서에 -10deg의 bias

를 발생시킨 후 결과를 확인하였다. 그림 6은 횡

방향 상태를 도시한 결과로서, 고장이 발생한 이

후에도 항공기는 방위각 명령을 정상적으로 추종

하고 있음을 확인할 수 있다. 약 55초에서 고장

이 발생했다는 신호를 통해 고장검출 로직이 정

상적으로 동작하고 있는 것을 확인하였다. 그림 

7은 1번 센서, 2번 센서, 칼만필터 추정 값과 고

장진단 로직에서 정상신호로 판단한 신호를 각각 

도시한 그림이다. 1번 센서 고장발생 이후 고장

진단 로직은 기준 값인 칼만필터 출력과 근접한 

2번 센서를 사용하도록 하였다. 2번 센서 고장발

생 이후 고장진단 로직은 칼만필터 출력을 사용

하도록 하는 것을 확인할 수 있으며, 칼만필터를 

통해 센서 잡음이 걸러지는 것을 확인할 수 있

다. 

Ⅴ. 결 론

  2중의 센서를 탑재한 항공기 신뢰성을 높이

기 위해 해석적 여분을 이용한 칼만필터를 통해 

센서 다중화 관리 로직을 설계한 후 HILS를 통해 

알고리즘 성능을 검증하였다. 자이로를 통해 단

기적으로는 자이로를 통한 자세추정 값을 사용하

며, 중장기적으로는 가속도를 통한 자세추정 값

을 사용하여, 가속도계와 자이로의 장점을 결합

한 센서 융합을 이용한 칼만필터를 통해 항공기 

자세를 추정하였다. 이를 통해 2중의 센서가 모

두 고장이 발생한 비상상황에서도 칼만필터를 통

한 자세 추정값을 이용하여 항공기가 정상적으로 

비행할 수 있음을 실험을 통해 확인하였다.
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