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ABSTRACT

This paper presents a new scheme for fault detection and isolation in the satellite

system. The purpose of this paper is to develop a fault detection, isolation and

diagnosis algorithm based on the bank of interacting multiple model (IMM) filter for

both total and partial faults in a satellite attitude control system (ACS). In this paper,

IMM are utilized for detection and diagnosis of anticipated actuator faults in a

satellite ACS. Other fault detection, isolation (FDI) schemes using conventional IMM

are compared with the proposed FDI scheme. The FDI procedure is developed in two

stages. In the first stage, 11 EKFs actuator fault models are designed to detect

wherever actuator faults occur. In the second stage of the FDI scheme, two filters are

designed to identify the fault type which is either the total or partial fault. An

important feature of the proposed FDI scheme can decrease fault isolation time and

figure out not only fault detection and isolation but also fault type identification.

초 록

본 논문에서는 인공위성 자세제어 시스템의 고장 검출 기법을 제시하였다. 논문에서는

상호간섭 다중모델을 기반으로 벌점을 이용하여 인공위성 자세 시스템 중 구동기의 완전

고장과 구동력 저하 고장을 검출하였다. 제안한 고장 검출 기법은 2단계로 구분되는데,

먼저 11개의 구동기 고장 관련 모델을 구성하여 구동기 고장 검출을 수행한 후, 구동기의

고장이 검출되면 구동기의 고장 특성에 관련된 하위 모델을 생성하여 실제 발생한 고장

이 완전 고장인지 구동력 저하 고장인지를 구분하게 된다. 또한 기존에 제안된 상호간섭

다중모델을 이용한 고장 검출 기법과 비교한 결과, 본 논문에서는 병렬로 구성되었던 고

장 모델들을 2단계로 구성하고 각 단계별로 차등화된 벌점을 이용함으로써 구동기 고장

검출 시간을 줄였을 뿐만 아니라, 고장의 특성까지 빠르게 구분할 수 있는 장점이 있음을

확인 하였다.
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Ⅰ. 서 론

시스템의 고장 검출, 분리 및 복구 기법(FDIR

: Fault Detection, Isolation and Recovery)은 많

은 분야에서 중요한 부분이며 이에 대한 다양한

기법들이 개발되었다. 항공기와 인공위성 시스템
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에서 FDIR은 하드웨어의 고장이나 소프트웨어의

고장이 발생하게 되더라도 주어진 임무를 정상적

으로 수행하고 피해가 발생하지 않도록, 고장 검

출기를 통해 실시간으로 모니터링하며 하드웨어

여분과 소프트웨어 여분을 가지도록 설계되어 있

다[1-4]. 특히 인공위성의 센서와 구동기의 고장

검출 기법은 위성 기술의 중요한 부분을 차지하

고 있으며 현재 연구가 활발히 진행되고 있다[1].

인공위성에서 구동기나 센서의 고장은 위성의

자세 제어시스템(ACS: Attitude Control System)

의 고장으로 나타나는데, 이러한 고장은 원치 않

는 충격 등의 외란이나 위성의 노후화에 의해서

발생될 수 있다. 발생된 고장을 검출하지 못하면

위성은 주어진 임무 시나리오를 수행하지 못하게

되거나 심각한 경우 위성 자체를 잃어버리는 경

우도 발생 한다[4-7]. 따라서 위성 운용의 효율성

과 안전성을 높이기 위해 위성의 자세 제어시스

템에서 발생될 수 있는 모든 고장을 검출, 분리

및 복구 할 수 있는 시스템이 필수적이다. 이에

따라 위성의 자세 제어시스템 고장 검출기뿐만

아니라 고장에 강인한 제어기에 대한 연구도 많

이 진행되고 있다[8-11].

현재 운용되고 있는 인공위성의 자세 제어시

스템 고장 검출 방법은 실시간 모니터링 방법과

위성의 원격(telemetry) 데이터를 지상국에서 분

석하는 방법을 이용한다. 지상국에서는 위성으로

부터 받은 데이터를 점검하여 현재 위성의 상태

와 고장 유무를 판단하게 되고 고장에 대한 대처

를 결정하며, 결정된 명령을 위성으로 재전송하

는 일련의 과정을 수행한다. 그러나 심우주(deep

space)를 운항하는 위성의 경우 외부 기지국에서

고장 진단 및 검출을 수행하기 어려우므로 자체

적인 FDIR 시스템이 요구된다[5].

다중모델 기법을 이용한 시스템의 고장 검출

에 관련된 논문[Zhang]에서는 상호간섭모델을

이용하여 항공기의 구동기와 센서의 고장 검출

방식을 제안하여 기존의 MMAE를 이용한 고장

검출 방식과 성능을 비교 분석하였다[12-14]. 특

히 상호간섭모델을 이용한 고장 검출기법 연구

중 최근에 Tudoroiu[6]는 상호간섭모델을 이용하

여 인공위성 자세제어 시스템 중 반작용 휠의 완

전 고장과 구동력 저하 고장의 검출을 2007년에

발표를 하였고, 2008년에 Kim[15]은 상호간섭모

델과 퍼지 기법을 이용한 항공기의 구동기 고장

검출을 발표하였다. 또한 2009년에는 Pirmoradi

[11]가 확장칼만필터로 상호간섭모델을 구성하여

위성의 자세제어시스템 고장 검출 기법을 발표하

였다.

이상의 연구들은 인공위성 자세제어 시스템의

고장 검출을 위해 많은 고장 모델들이 작동해야

하는 비효율성을 갖고 있다. 이에 따라 본 논문

에서는 상호간섭모델을 구성하되 벌점을 이용하

여 기존의 기법보다 고장 검출 시간을 단축시키

고, 이를 바탕으로 2단계 상호간섭모델을 구성하

는 것을 제안한다. 즉 고장 검출 알고리즘을 2단

계로 구성하여 고장 검출 분리뿐 만 아니라 고장

특성 구분 또한 효율적으로 수행하도록 한다. 그

리고 시뮬레이션 결과를 통해 제안한 고장 검출

기법의 성능을 검증한다.

본 논문의 2절에서는 반작용 휠과 추력기를

고려한 인공위성의 자세 모델식을 유도하고, 고

장 검출을 위한 확장칼만필터의 구성을 설명한

다. 3절에서는 인공위성 자세 시스템의 고장 검

출을 위한 상호간섭 다중모델 필터를 이용한 고

장 검출기법에 대해 설명하고, 4절에서는 시뮬레

이션 결과를 통해 그 성능을 확인하고 마지막으

로 결론을 맺는다.

Ⅱ. 본 론

2.1 반작용 휠과 추력기를 고려한 자세

제어 모델

인공위성의 자세를 표현하기 위해 자세 제어

모델을 유도한다. 반작용 휠과 추력기를 이용한

인공위성의 동적 모델은 기본적으로 비선형으로

주어진다. 인공위성의 자세 동적 모델식을 구성

하기 위해서 3차원 오일러 방정식과 반작용 휠의

자이로스코픽 토크(gyroscopic torque), 반작용

휠과 추력기의 절대 토크를 포함한 식을 다음과

같이 쓸 수 있다[10].

( ) w

thruster gravity aero magnetic srp

w w w t

t t t t t

= - ´ + W -

+ + + + +

T T
g t wI I L I L&

(1)

w wh t=& (2)

wh w= W +w wI I L (3)

여기서 tI 는 위성 전체의 관성 모멘트, wI 는 반

작용 휠의 관성 모멘트, gI 는 위성 전체와 반작

용 휠 관성 모멘트와의 차를 표현한 것으로

= - T
g t wI I L I 형태이다. L 은 반작용 휠의 배치에

따라 결정되는 휠의 입력 배분 행렬, w 은 위성

의 세 축에 대한 각속도 벡터, W 은 반작용 휠의
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속도 벡터이며, wh 은 반작용 휠의 회전 운동

량을 나타낸다. 식 (1) 우변의 첫 항은 3차원

오일러 방적식이고 두번째 항은 인공위성 반

작용 휠의 자이로스코픽 토크를 표현한 항이

며 그다음은 반작용 휠과 추력기의 절대적 제

어 토크 및 인공위성에 영향을 미치는 외란들

이다.

휠의 회전 운동량인 식(3)을 미분하면 식(4)와

같이 반작용 휠의 속도벡터 미분식으로 표현할

수 있다. 위성이 심 우주에 있다면 지구의 공기

나 중력에 의한 외란이 없기 때문에 식 (1)과 (4)

로부터 식 (5), (6)과 같이 최종적인 반작용 휠

운동 방정식과 위성의 동적 자세 모델식을 얻을

수 있다.

1
wt w-W = -wI L& & (4)

1 1 1[ ( ) ]T
w wt w w t- - -W= + ´ + W +w g t w gI L I I L I I L& (5)

( )T T
w thrusterw w w t t= - ´ + W - +g t wI I L I L& (6)

[ ]x y zw w w w= T
는 위성의 동체좌표계에 대한 각

속도 벡터이므로, 기준좌표계에 대해 위성의 자

세를 표현하기 위해 pitch-roll-yaw (2-1-3) 표현

법을 사용하면 식(7)과 같다[10].

cos cos sin sin sin
1 0 cos sin

cos
0 sin cos cos cos

x

y

z

f j f j f j w
q f f w

j
j f j f j w

é ù -é ù é ù
ê ú ê ú ê ú= -ê ú ê ú ê ú
ê ú ê ú ê úë û ë ûë û

&

&

&

(7)

휠의 장착 형상에 따라서 입력 배분 행렬 L
이 결정되며, 각 열은 해당하는 휠이 위성에 미

치는 토크의 영향을 의미한다. 본 논문에서는 1

개의 하드웨어 여분을 포함하여 4개의 반작용 휠

과 추력기가 탑재된 위성을 고려하며, 그림 1과

같은 원뿔 형태로 배치하였다. 이러한 배치 방법

은 일반적으로 많이 사용되며 휠과 위성 동체축

의 상대적 위치는 임무 요구 조건에 따라 결정된

다[9].

Fig. 1에서 1개의 휠이 고장 났을 때 전력 소

모를 최소화 하는 배치는 a =45o ,  b =54o 일 때

이다[9,10]. 이를 고려하여 입력 배분 행렬 L을

식으로 나타내면 식(8)과 같다.

sin cos sin sin cos
sin cos sin sin cos
sin cos sin sin cos
sin cos sin sin cos

L

b a b a b
b a b a b
b a b a b
b a b a b

æ ö
ç ÷-ç ÷= ç ÷- -
ç ÷ç ÷-è ø

(8)

Fig. 1. 인공위성 반작용 휠 배치

Fig. 2. 인공위성 추력기 배치

위성의 자세 제어를 위해 4개의 반작용 휠로

구성된 한 개의 클러스터와 3축 추력기가 이용되

며 추력기는 Fig. 2와 같이 구성한다[5].

추력기를 이용하여 자세를 변환하려면 두 개

의 추력기가 쌍으로 동시에 작동해야 한다. 즉

위성의 중심축을 기준으로 대칭되는 반대 방향의

추력기가 동시에 같은 크기로 작동해야 궤도 변

화 없이 자세변환을 할 수 있다. 예를 들면 위성

을 y축으로 회전시키기 위해서는 추력기 3번과

추력기 9번이 작동하거나, 추력기 1번과 11번이

작동해야 한다.

2.2 확장칼만필터의 구성

칼만필터는 이전 시간에 추정한 값을 토대로

해서 현재의 값을 추정하는 선형 추정기로, 비선

형 시스템에 사용하는 경우에는 선형화된 모델로

근사하는 과정이 추가되어한다. 따라서 본 논문

에서는 확장칼만필터(extended Kalman filter)를

사용한다.

확장칼만필터를 적용하기 위해 먼저 식 (5-7)

을 이용하여 자코비안(Jacobian) 행렬을 구한다.

상태변수와 입력변수를 각각 식(9-10)으로 나

타낸다.



第 39 卷 第 2 號, 2011. 2 2 단계 상호간섭 다중모델을 이용한 인공위성 고장 검출 147

1 2 3 4

' '

[ , , , , , , , , , ]

, ,

T
x y z

T

c

f fx x u
x u

x f q y w w w

f w
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= +ç ÷ ç ÷¶ ¶è ø è ø
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é ùº Wë û

&

(9)

1 2 3 4

T

w w w w x thrust y thrust z thrustu t t t t t t t- - -é ù= ë û (10)

상태변수는 인공위성의 자세(3축), 인공위성의

각속도(3축), 그리고 인공위성 반작용 휠의 속도

(4개)로 구성하며, 주어진 입력은 인공위성 추력

기의 절대 토크(3축)와 반작용 휠의 절대 토크(4

개)이다. 또한 wI 와 tI 는 다음과 같이 정의한다.

1

2

3

4

0 0 0
0 0 0
0 0 0
0 0 0

w

w

w

w

I
I

I
I

é ù
ê ú
ê ú=
ê ú
ê ú
ë û

wI (11)

0 0
0 0
0 0

x

y

z

I
I

I

é ù
ê ú= ê ú
ê úë û

tI (12)

이상의 동적방정식을 정리하면,

11 12 3 4 3 4 3 3

3 3 22 23

4 3 32 33

0 0 0
0
0

A A
d x A A x u
dt

A A

´ ´ ´

´

´

é ùé ù
ê úê ú= + -ê úê ú
ê úê ú + -ë û ë û

-1 T -1
g

-1 -1 T -1
w g g

I L I
I LI L LI

(13)

z x v= +H (14)

식 (14)의 측정치 모델에서 상태변수가 모두 측

정 가능하다고 가정하여 H를 단위행렬로 구성하

였다. v는 측정치 노이즈이며, 식 (13)의 A행렬의

각 부분은 식 (19-24)과 같다.

Ⅲ. 고장 검출 및 분리 설계

기존의 상호간섭 다중모델 필터기법을 통한

고장 검출 기법은 고장 모델 추정값 결합 단계

전에 고장 검출 단계를 두어 고장 검출을 수행하

는 것으로 Fig. 3과 같이 여러 개의 고장 모델을

만들고 각 모델의 신뢰도 정보를 이용하여 고장

을 검출하는 방법을 이용한다[7,13,16]. 이것은 모

델들의 신뢰도 정보는 현재 시스템과 각각의 모

델과의 관련성을 상대적으로 나타내기 때문에 아

래 식에서 보면,

 
1

( 1) max ( 1)

:

:

j j

T j

T

k k

H fault j occurred
H no fault

m m

m

m

+ = +

> Þì üï ï
í ý
< Þï ïî þ

   (15)

여기서 m 는 각 고장 모델들과 실제 시스템과의

가까운 척도를 나타내는 신뢰도이다. 고장 검출

방식은 특정 고장 모델의 신뢰도 jm 가 증가하여

임계값 Tm 를 넘게 되면 고장으로 선언한다. 상

호간섭 다중모델필터에서 jm 값을 계산하기 위한

우도함수는 다음과 같다.

11 1( 1) exp ( 1) ( 1) ,
2(2 ) ( 1)

1, 2,...,

T
j j j j

j

L k v k S v k
S k

j N

p
-é ù+ = - + +ê úë û+

=

(16)

여기서 jv 는 측정치와 추정치의 잔차(residual),

jS 는 잔차의 공분산을 나타낸다.

각 모델들의 jm 은 아래 식을 통하여 구하는데,

고장 상황을 바탕으로 한다.

1

( 1 | ) ( 1)
( 1)
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j N
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(18)

고장 검출을 위해 중 가장 큰 값을 갖는 모

델의 확률을 찾는다. 그리고 모델의 확률과 고장

검출 임계값을 비교하여 고장 모델의 확률이 임

계값보다 더 크게 되면 고장으로 판단한다.

Fig. 3에서 주어진 기존의 기법은 여러 개의

고장 모델을 병렬로 구성하여 위와 같은 단계를

통해 고장을 검출하게 된다. 고장이 크게 발생하

면 각 모델간의 차이가 크기 때문에 고장 검출을

빠르게 할 수 있다. 그러나 발생된 고장의 크기

Filter #1-1
Filter #1-2

Filter #n-n

Fault
Decision
Making

Filter #1-3

Filter #1-n

Filter #2-1

Fig. 3. 기존의 상호간섭 다중모델필터
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가 작아서 고장에 의한 잔차의 변화가 작다면,

고장을 검출하기 위한 잔차의 차이가 누적이 되

어야 하기 때문에 jm 값이 임계값을 넘을 때까지

일정 시간이 소요되어 고장 검출이 늦어진다는

단점이 생긴다. 이것은 고장검출 성능을 저하시

키는 결과를 가져온다.

본 논문에서는 기존 방식의 단점인 상대적으

로 작은 크기의 구동기 고장 발생시 소요되는 검

출 시간을 줄여 고장 검출의 성능을 높이고자

jm 값에 벌점을 이용한다[17]. 벌점을 이용하는

방법은 식(25)와 같이 각 모델의 우도함수의 지

(19)

(20)

(21)

(22)

(23)

(24)

수부분에 벌점 a 를 곱하여 수렴 시간을 줄이는

것이다.

1

2

1 1( 1) exp ( 1) ( 1) ( 1)
2(2 ) | ( 1) |

T
i i i im

i

L t r t S t r t
S t

a
p

-é ù+ = - × + + +ê úë û+
(25)

즉, 실제 시스템과 각 모델들과의 잔차에 벌점을

곱하면 모델들의 잔차들이 상대적으로 더 커지기

때문에 수렴 시간이 줄어들게 되고 반응시간이

빨라지므로 고장 분리와 복구 또한 빠르게 진행

할 수 있는 장점이 있다.

본 논문에서는 인공위성 자세제어 시스템의

고장 검출을 위해 Fig. 4와 같이 고장 검출을 위
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Fig. 4. 2단계 벌점 상호간섭 다중모델필터

한 상호간섭 다중모델 필터 블록을 구성한다. 제

안한 방법은 크게 두 단계로 나뉘며, 1단계에서

는 고장 검출을 위한 최소한의 필터만을 생성하

고 1차 벌점을 이용한 의사결정을 통해 고장을

검출과 분리를 진행하고, 2단계에서는 1단계에서

검출된 고장의 특성을 파악하고자 하위 필터를

생성하며 2차 벌점을 이용한 고장 특성 의사결정

을 통해 최종적으로 고장의 특성까지 구분하게

된다.

이러한 2단계 상호간섭 다중모델의 장점은 다

음과 같다. 기존의 고장 검출 기법을 이용하여

고장 특성까지 구분하기 위해서는 고장 특성에

관련된 필터까지 생성해서 각각의 필터를 병렬적

으로 유지해야만 하지만, 제안한 방법은 각 단계

에서 최소한의 필터만을 생성하는 장점이 있다.

즉 1단계에서 고장의 분리만을 위해 최소한의 필

터만을 생성하고, 고장이 분리되면 2단계에서는

고장난 구동기의 하위 필터만을 생성하게 된다.

이러한 직렬 구성을 통해 계산량을 효율적으로

관리하면서 효과적인 고장 검출 및 분리가 가능

한 인공위성 자세 제어 시스템의 고장 검출기를

구성할 수 있다.

Ⅳ. 시뮬레이션 결과 및 성능 검증

4.1 벌점을 이용한 구동기 고장 검출 성능

인공위성의 시나리오는 다음과 같이 설정하였

다. 위성의 자세 변화를 위해 1,2,3번 반작용 휠

이 구동하다가 5초에 2번 반작용 휠에 고장이 발

생한 경우를 살펴보았다. 고장 모델필터는 4개의

반작용 휠 각각의 고장 모델 및 3축 추력기의 +

방향, -방향의 고장 모델로 6개, 그리고 정상 모

델로 총 11개로 구성하였고, 구동기 고장 크기는

1N, 센서 잡음은 0.125 / hro 로 설정하였다.

구동기 고장이 정상 출력 크기의 1%가 새는

구동력 저하 고장이 발생하였을 경우 기존 방법

Fig. 5. 기존 IMM의 고장 확률 변화

Fig. 6. 벌점을 이용한 IMM의 고장 확률 변화

과 제안한 방법의 고장 확률 변화를 Fig. 5와

Fig. 6에 도시하였다.

고장이 발생하지 않았을 때는 두 방법 모두

정상 확률이 1을 유지하다가 2번 반작용 휠에서

고장이 발생하게 되면 2번 고장 모델인 점선의

확률이 점점 증가하여 임계값을 넘는 것을 확인

할 수 있다.

Fig. 5에서 고장 모델 확률이 8초에서부터 증

가하기 시작하는 것처럼 보이고 Fig. 6에서는 6.8

초 정도에서 증가하기 시작하는 것처럼 보이지만

Fig. 5, 6을 확대한 Fig. 7을 보면 실제 고장이 발

생한 5초에서부터 고장 모델 확률이 증가하고 있

지만 확률이 지수 함수 형태로 증가하기 때문에

그래프 상에서 늦게 반응하는 것처럼 보인다.

두 방법의 검출 시간을 보면 Fig. 6의 벌점을

이용한 기법은 7초에 고장 검출이 되고 Fig. 5의

벌점을 이용하지 않은 기법은 9.4초에 고장이 검

출되는 것을 확인 할 수 있다. 따라서 벌점을 이

용한 기법이 더 빠르게 검출 하는 것을 알 수 있
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Fig. 8. 고장 크기에 따른 검출 시간 비교

다. 이러한 결과는 벌점을 이용하면 고장 확률의

수렴 시간이 짧아지기 때문이며 따라서 벌점과

고장 크기와의 관계를 분석하기 위해 벌점의 변

화에 따른 고장 검출 성능의 결과를 Fig. 8에 살

펴보았다. 식 (24)에서 볼 때 그림에서 벌점을 이

용하지 않은 a 가 1인 경우는 점선으로, a 가 2

인 경우는 사각 표시 및 벌점 a 가 4일 경우를

실선으로 도시하였다. 구동기의 고장 크기가 클

때는 벌점을 이용한 기법이나 벌점을 이용하지

않은 기법의 고장 검출 시간의 차이가 별로 없

다. 하지만 상대적으로 고장의 크기가 작아질수

록 큰 벌점을 이용한 고장 검출 기법의 성능이

더 좋아지는 것을 알 수 있다. 또한 고장 크기가

작을수록 벌점에 대해 민감도는 크지만 반대로

고장 크기가 클수록 민감도는 상대적으로 떨어지

게 되는 것을 확인 할 수 있다. 그것은 벌점의

특징이 고장 확률 기울기를 변하게 하는 것으로

벌점의 크기가 일정 크기 이상이 되면 고장 검출

성능에는 크게 영향을 끼치지 못하게 되기 때문

이다. 따라서 본 논문에서는 벌점 a 를 4로 설정

하였다.

4.2 벌점을 이용한 2단계 상호간섭

다중모델 필터 기법

제안한 2단계 상호간섭 다중모델 필터 기법의

고장 검출 성능을 기존의 상호간섭 다중모델 필

터를 이용한 기법과 비교한 결과를 Fig. 9와 Fig.

10에 제시하였다. 이때, 고장 모델은 인공위성의

구동기 완전고장과 구동력 저하 고장을 검출 및

분리할 수 있도록 구성하였다. 또한 구동력 저하

고장은 완전 고장의 50%의 크기로 설정하였다.

기존의 기법으로 고장의 특성을 완전고장과 구동

력 저하 고장으로 구분하기 위해서는 각각의 구

동기별로 두 가지 특성의 고장 모델을 만들어야

하기 때문에 계산량이 증가한다.

고장 시나리오는 위성의 자세 변화를 위해

1,2,3번 반작용 휠이 구동하다가 5초에 2번 반작

용 휠에 완전 고장이 발생한 경우를 살펴보았다.

먼저 기존의 고장 검출 기법은 Fig. 9에서 원

안의 부분과 같이 반작용 휠 2번의 완전 고장 모

델과 구동력 저하 고장 모델의 확률이 초기에는

둘 다 증가하는 결과를 볼 수 있다. 이것은 같은

구동기의 고장 모델이기 때문에 당연한 결과이지

만 이러한 원인으로 정확한 고장 검출 시간이 느

려지게 하는 영향을 준다.

다음으로 제안한 고장 검출 기법을 살펴보면

Fig. 10의 왼쪽 결과처럼 1단계에서 먼저 10개의

고장 모델과 1개의 정상 모델로 구성된 11개의

모델을 통해 2번 반작용 휠 고장을 검출하게 된

다. 그리고 고장이 검출되면 2단계에서 Fig. 10의

오른쪽 결과처럼 2번 반작용 휠 고장에 관련된

고장 타입 모델인 구동력 저하 고장과 완전고장

으로 고장모델을 만들어 모델간의 확률을 통해

최종적으로 실제 발생한 고장이 완전고장임을 구

Fig. 9. 기존의 상호간섭 다중모델 필터의

고장 확률
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Fig. 10. 2단계 상호간섭 다중모델 필터의

고장 및 고장 특성 확률

분한다. 본 논문에서 제안한 고장 검출 기법의

특징은 단계를 구분하여 고장 검출, 특성 구분을

하기 때문에 각 단계마다 최소한의 필터만을 생

성할 수 있다는 것이고, 또 다른 장점으로는 각

단계에서 벌점의 크기를 다르게 적용함으로써 고

장 검출 및 분리를 기존의 방식보다 더 빠르게

수행할 수 있다는 것이다.

Ⅴ. 결 론

본 논문에서는 인공위성 자세시스템에서 구동

기의 고장 검출을 위한 2단계 상호간섭 다중모델

을 제안하였고, 2단계 상호간섭 다중모델의 의사

결정 단계에서 차등화된 벌점을 구성하여 보다

확실하게 고장 검출 분리를 수행하도록 하였다.

또한 시뮬레이션을 통해 논문에서는 본 고장 검

출 기법이 각 단계에서 효율적으로 필터를 생성

하여 기존의 기법보다 빠른 고장 검출이 가능함

을 확인하였다. 1단계에서는 1차 벌점을 이용하

여 구동기 고장 검출과 분리를 수행하도록 하였

고, 2단계에서는 2차 벌점을 이용하여 관련된 구

동기의 고장 특성 구분을 수행하기 때문에 빠른

고장 검출 분리뿐만 아니라 인공위성의 계산 리

소스를 줄일 수 있다.

추후에는 고장 검출 시간을 줄이는 방법과 함

께 고장에 강인한 제어 알고리즘에 대한 통합 연

구를 진행할 예정이다.
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