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ABSTRACT

Non-linear turbojet engine controller with high operational performance has been

designed for the high maneuverability UAV. The turbojet engine dynamic performance

code has been developed to reflect the non-linear characteristics on controller

design, by which the necessity of non-linear controller design was justified by

investigating the limitation of linear model derived from the dynamic performance. The

PI-like fuzzy controller was designed and enhanced by combining with conventional

derivative control. This designed fuzzy controller proves its effectiveness by showing

superior control performances over the conventional PID controller along with guaranteeing

the safe operation within compressor surge, flame out and turbine temperature limits etc.

초 록

고기동 무인항공기용 터보제트엔진의 고성능 운용을 위한 비선형 제어기를 설계하였다.

제트엔진의 비선형특성을 제어기 설계에 반영하기 위해 당해엔진의 동적해석코드를 개발

하였고 이를 이용한 선형모델로부터 선형해석의 한계성을 검증함으로써 비선형 제어기

설계의 당위성을 보였다. PI형 퍼지제어기를 일반 미분제어기와 결합하여 효율적인 퍼지

제어기를 설계하였으며, 일반 PID제어기와 비교하여 압축기서지 및 연소정지영역, 터빈온

도의 제한 등 안전운전 범위 내 운전을 보장하면서도 월등한 제어성능을 보임으로써 설

계된 퍼지제어기의 유용성을 입증하였다.
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I. 서 론

정찰 및 감시 외에도 사격 및 폭격 등의 임무

를 수행하는 무인항공기는 비행성능이나 운용범

위에 있어 일반 무인항공기와는 차별화된 고기동

의 비행특성을 보유하여야 한다. 따라서 이를 위

한 강인한 조종면 성능 및 비행 안정성이 보장되

어야 하며 이에 따른 고성능의 엔진추력 조종이

요구되는 바, 이를 효과적으로 제어하기 위한 엔

진제어기 설계가 필수적이다.

조종사가 탑승된 유인기와는 달리 급격 기동

의 부담으로부터 자유로운 무인기는 실속한도 이

내에서 엔진의 최대 천이 추력 발휘가 관건이라

할 수 있어 이에 부합하기 위한 엔진의 동특성

제어를 필요로 한다. 이때 온도, 압력 등의 과도

특성이 열역학적 안정성에 위배될 경우 압축기
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서지 또는 화염소실 등으로 인한 엔진정지가 발

생되고 한도 이상의 열충격이 발생할 경우 부품

에 손상을 초래한다. 따라서 제트엔진은 연료량

및 노즐면적을 로타 회전수, 온도, 압력 등 상태

변수가 안정적인 압축기 운용영역 및 열적 허용

범위 내에서 추력 또는 회전수 등이 요구하는 동

특성을 만족하도록 제어하여야 한다.

그간 제트엔진의 제어는 제트엔진 시스템의

모델특성이 규명되면서 일부 로타 회전수, 온도,

압력 등 측정 가능 상태변수로부터 일부 D게인

을 포함한 기준점 추적방식의 PI 제어방식이 일

반화 되었고[1~6], 대부분의 항공기 엔진 제어 방

식은 시스템 규명을 통해 잔여모드를 무시한 1,2

차 선형모델 또는 운용점 부근에서 선형화된 모

델을 이용하고 있다. 이에 대해 80년대부터 고성

능 제트엔진의 출현은 효율적인 제어기의 필요성

을 대두시켜 LQG/LTR 등 최적제어이론에 기반

을 둔 제어기 설계연구가 수행되었다[7,8,9]. 또한

엔진 선형모델에 대해 비선형 제어기법을 포함한

제어기 설계연구도 수행된 바 있다[4,5,10]. 이들

은 Geyser[11]의 선형모델에 근거한 최적제어에

통계적인 외란의 강인성을 가미하여 이론적으로

상당히 개선된 제어성능을 얻고 있으나 외란 모

델의 불안정성이나 한정된 감지가능 상태변수로

인해 실제와는 많은 차이가 있다. 여기서 적용하

고자 하는 엔진의 동적성능 및 선형모델을 직접

적으로 도출하기 곤란한 경우 유사 엔진모델을

사용하기도 한다. 대개 CF6(미, Boeing Co.)를 기

본으로 한 정/동적 성능모델을 각 기종의 특성

에 맞게 조정하여 유사 모델로 사용하고 있다

[11,12]. 이러한 지엽적인 운용점 만의 선형모델

은 연산처리시간이 절감되는 장점이 있으나 연산

기능의 고속화가 가능한 최근에는 실효성이 거의

없고 광범위한 비선형 특성을 갖고 있는 실제 제

트엔진과는 상당한 괴리가 있다. 특히 가장 중요

한 운전조건인 압축기 서지 및 연소안정영역 내

운전특성과 순간 열적충격에 의한 제약조건의 정

확한 상태파악이 곤란하다. 이들 허용 운전영역

을 무시한 고성능의 제어기 설계는 의미가 없으

며 실제 성능이 반영되지 못한 유사모델을 이용

한 제어기 설계 또한 한계가 있다. 본 연구

에서는 이러한 선형모델의 문제점을 해소하고자

실제 터보제트엔진의 비선형 특성을 규명하고 이

를 효과적으로 제어할 수 있는 엔진제어기법에

대해 논하기로 한다.

실제 터보제트엔진의 비선형 특성은 동적성능

으로부터 파악될 수 있는 바, 여기서는 기존에

보유한 정적 성능해석코드를 기반으로 하여 여기

에 압축기, 연소기, 터어빈 등 각 부품에 대한 동

력평형, 에너지평형, 유량평형 등 3개의 비정상

열역학적 평형방정식[12]을 적용함으로써 동적

성능해석이 가능한 해석코드를 개발하고자 한다.

이 동적해석코드는 압축기 서지 및 연소안정영

역, 열적 충격방지를 위한 엔진의 제약적인 운전

조건이 잘 반영되어 있어 실시간 비선형 특성에

대한 제어로직 개발에 효과적으로 사용될 수 있

다. 본 동적해석코드를 이용하여, 운용점 섭동선

형모델에 대한 동적성능과 비선형 특성을 갖는

실제 모델을 비교함으로써 비선형 제어기 설계의

당위성을 확인하기로 한다.

동적성능해석코드를 이용한 제어기 설계에 있

어서는 실제적으로 감지 가능한 최소한의 상태변

수인 엔진 회전수와 함께 제어입력으로는 연료량

을 이용하기로 하고, 엔진 제어기 설계에 있어서

는 비선형 제어기법의 일환인 퍼지추론방식을 도

입하기로 한다[3,4,5,6,10,13]. 이러한 퍼지규칙을

이용한 제어기법은 제트엔진과 같이 비선형 및

불확실한 시스템에 대해서 탄력적인 적용성과 강

인성을 갖는다. 특히 제트엔진과 같은 초기의 비

선형특성에 잘 부합되기 위한 퍼지제어기의 효용

성은 퍼지화/비퍼지화, 퍼지추론 등의 변수 설정

에 따라 좌우되며 논리법칙의 수, 퍼지변수, 경험

법칙의 정확성, 안정성 등에 대한 로직의 발전,

실시간 제어처리기능 향상 등에 힘입어 그 우수

성이 입증되고 있으며 신경망과 결합하여 엔진운

전 중 결함탐지와 손상허용 기법에도 적용성이

확장되고 있다. 이러한 엔진 허용운전범위 내 설

계된 효과적인 퍼지제어기를 일반적인 PID제어

기와 비교하여 그 효용성을 확인하기로 한다.

II. 동적 성능해석코드의 개발 및 이를

이용한 비선형 엔진제어기 설계

2.1 동적성능해석코드의 개발

동적성능해석을 위한 대상엔진은 Fig. 1과 같

은 고속 무인항공기용 추진기관으로 3단 압축기

와 환형연소기, 1단 터빈으로 구성된 1축(One

Spool) 터보제트엔진으로 동적해석을 위한 코어

모델을 보이고 있다. 동 엔진의 제어를 위한 주

요 운용범위 및 운전 제한조건은 다음과 같다.

- 20,000 < 운용회전수(RPM) < 29,500

- 터빈 출구온도 < 930℃

- 압축기서지여유(SM) ≥1
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Fig. 1. Core Model for Turbojet Engine

Dynamic Performance Analysis

여기서, 압축기서지여유는 회전수에 대한 서지한

계 여유로서, SM=유량압축비 
유량압축비 

로

정의한다.

본 대상엔진의 기존 정적성능해석코드에 동적

성능해석을 위한 비정상 열역학 평형방정식을 적

용하기로 한다. 여기서는 대표적인 제트엔진 동

적해석코드인 DYNGEN[12]의 관련로직을 추출

하여 정적성능해석코드에 적용하였다. 즉, 대상엔

진의 설계된 각 부품성능 특성곡선으로부터 엔진

운용변수(회전수, 비행속도, 고도)에 대한 내부

유동변수(온도, 압력, 밀도, 속도 등)를 계산하고

각 부품 간 열역학적인 평형조건을 적용하여 성

능변수(추력, 연료소모율)를 구하는 정적성능해석

코드에, 각 구성품에 대한 열적 동특성을 반영한

아래와 같은 3개의 비정상(Unsteady) 열역학적

평형방정식을 적용한 동적해석코드를 개발하였

다. 여기서 비정상해석을 위한 제어체적(Control

Volume)은 Fig. 1과 같은 엔진 주요부품인 압축

기, 연소실, 터빈 등에 국한하였다.

압축기(c)-터빈(t) 간 동력평형:

(1)

에너지평형:

(2)

유량평형:

(3)

단, o: 출력 측, i: 입력 측, : 유량, P: (전)압력,

T: (전)온도, I: 로타 축관성모멘트, N: RPM, H:

엔탈피, V: 체적, U: 내부에너지, : 비중

이러한 비선형 방정식과 함께 각 부품 간 성

능곡선과의 열역학적 관계로부터 전 엔진 열역학

사이클이 도출되며 열평형의 수렴해를 얻기 위한

운용조건에 따른 흡입구 조건 계산

유량, 압축비, 효율 보정(압축기성능곡선)

SM 초기치 가정

유량, 압축비, 효율 계산

연소기/터빈 성능곡선 열 상태변수(온도/압력) 계산

노즐 유동조건 계산

가정된 SM과 비교

성능변수(추력, 공기량, 연료량 등) 도출

에너지/유량평형 계산

동력평형 계산

상태변수 천이량 매칭

상태변수 시간 천이량 계산

회전수/연료량 매칭

No

No
Yes

Yes
: 정적해석

: 동적해석

Fig. 2. Process for Engine Static and

Dynamic Performance Analyses

연산과정이 수행된다[12]. 본 논문에서는 각 비

정상 열역학적 성분에 대한 연료량 및 온도 변화

에 대한 열평형 관계를 이용하였다. 이들 과정을

도시하면 다음 Fig. 2와 같다.

2.2 터보제트엔진의 비선형성

동적성능해석코드를 이용한 엔진의 동특성을

선형화된 모델로부터 구한 동적해석 결과와 비교

하여 대상엔진의 비선형성을 파악해 보기로 한

다. 이는 비선형해석과 관련한 제어기 설계의 필

요성을 확인하기 위함이다.

선형모델은 비선형방정식을 각 상태변수에 대

해 운용점에서 섭동시킨 다음과 같은 상태공간모

델(State Space Model)로 표시된다[11].

(4)

단, X=[RPM, 압축기출구압, 압축기출구온도,

터빈입구압, 터빈입구온도, 터빈출구

압, 터빈출구온도] 

Y =[추력,연료량] T

U =Contr ol Input (연료량)
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여기서 각 상태행렬은 매 시간증분을 각 상태

변수의 섭동량으로 상사시킨 자코비안 행렬

(Jacobian Matrix)에 해당되며 이 부분은 기존코

드(DYGABCD)[11] 중 해당로직을 활용하였다.

Fig. 3은 대상엔진에 대해 상온, 지상 정지조

건에서 24,000 → 29,000 → 26,000 RPM까지 연

료량 단계입력(Step Fuel Input)에 대해 시간주기

를 0.01초로 하여 원(비선형) 시스템의 해석결과

와 선형화된 모델로부터 구한 응답특성을 비교한

결과이다. 이때, 정상상태 RPM에 대한 연료량은

정적성능해석 결과를 사용하였다. 여기서 선형모

델의 경우, 원 시스템과의 비선형성 오차정도를

파악하기 위해 천이 순간에서 각각 아래와 같은

운용점의 선형모델을 사용하였다.

터빈온도의 경우 초기에 상당한 과도특성을

보이고 있는데 이는 제트엔진의 공통된 특성으로

서 불안정한 연소 안정성을 유발시키거나 로타

및 블레이드에 열적충격으로 인한 손상을 주게

되므로 엔진제작사에서 제시한 제한값 이내에서

운용되도록 연료량을 제어 하여야 한다. 상승구

간에서 선형모델의 경우 RPM은 과소평가되고

터빈입구온도는 과대평가됨으로 인해 추력양상은

원 시스템의 결과와 거의 유사한 양상을 보인다.

하강구간에서는 선형모델의 경우 공히 원 시스템

에 비해 과소응답특성을 보이고 있다. 결국 선형

모델을 이용한 응답은 원 시스템에 비해 더 많은

연료량변화를 요구하고 있고 운용점에서 멀어질

수록 변화량이 커짐을 알 수 있다. 즉, 운전영역

이 증가할수록 비선형성이 급격히 증가됨을 의미

한다. 특히 터빈온도 등 운전제한 조건이 과대하

Fig. 3. Step Responses from Those

Comparing with Original System

and Linear Model, Operating

Point @24,000 & 29,000 RPM

게 평가되고 압축기 서지 및 연소정지 영역 내

운전 상황을 판단할 수 없어 정확한 제한범위 내

제어영역을 산정할 수 없는 단점이 있다.

이러한 시스템의 비선형성을 해결하기 위한

방편으로 운용구간을 최대한 분할하여 각 구간별

선형모델을 적용하거나[4] 내삽(Interpolation)시

키는 방안[9], 또는 시스템 규명을 통한 모델예측

(Predictive Model) 방식을 적용하는 방안[14] 등
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이 강구되었고, 허용 운전범위 내 운용을 위해서

는 서지한계 및 연소정지(Flame Out) 영역을 상

태변수(회전수)의 함수로 추정하여 제어영역을

제한하는 방안 등이 시도되었다[4]. 그러나 대부

분 원 시스템의 특성과는 괴리가 있어 근본적인

한계를 해소할 수가 없다. 따라서 넓은 영역에서

신속한 천이성능이 요구되는 고기동 무인기항공

기용 제트엔진의 경우, 시스템 자체의 동적 비선

형 해석 및 이를 이용한 비선형 엔진제어기 설계

는 필수적이라 할 것이다.

2.3 비선형 엔진제어기 설계

엔진제어기 설계의 목표는 연료량 입력에 대

해서 엔진의 열역학적인 변수들의 압축기 서지

및 안전 연소영역 내에서 제한범위를 초과하지

않고 안정적이면서도 신속한 추력(Thrust) 특성

을 얻는 것이다. 이를 위해 대개 측정 가능한 변

수로써 추력 추이와 비례하는 엔진회전수를 이용

하여 궤환(Feedback) 신호로 사용하기로 한다.

이 경우 신속한 정상상태의 엔진회전수를 추종하

는 문제로 귀결된다. 따라서 회전수를 상태변수

로 하여 목표점 추종방식의 PI형 퍼지제어기

[3,4,5]를 이용한 시스템의 형상은 Fig. 4와 같다.

이때 PI제어를 통한 신속한 추종과 목표점 부근

에서의 요동(Fluctuation)을 줄이기 위해서 일반

적인 미분제어기를 부가하였다. 이는 PI형 퍼지

제어기의 효용성을 기반으로 실제적으로 적용이

가능한 효율적인 제어기를 설계하기 위함이다.

Fig. 4. Total Configuration of Plant Control

System

여기서 PI형 퍼지추론계(FIS: Fuzzy Inference

System)를 사용한 적분기의 경우 와인드업

(Wind-up)으로 인한 제어기의 포화현상을 방지

하기 위해 매 스텝 당 이전의 누적된 값을 재조

정(Reset)시키기 위한 방안으로 다음과 같은 형

태의 증분형 추론 방식을 사용하기로 한다.

For ith Rule:

If E i is A 1i and△E i is A 2i, then△F i is B i

(5)

여기서, A 1i ,A 2i, B i는 각각 전제부(Antecedent

Part) 및 결론부(Consequent Part)의 소속함수들

로서 7개의 삼각형 퍼지화 변수(Linguistic

Variables : NB, NM, NS, ZO, PS, PM, PB)를

사용하였다. 입력( E i,△E i)으로는 RPM(오차,

오차증분)이 되고 출력값 증분 △F i는 연료량 증

분이 된다. 단, nth T(Sample Period)에 대해

△E i=E n
i-E n -1

i , △F i=F n
i-F n -1

i 와 같고

E n
i =e i (nT), F n

i =f i (nT)와 같다.

식(5)와 같은 7개의 퍼지변수로 구성된 49개의

퍼지규칙을 이용한 퍼지추론계를 표시하면 다음

Table 1과 같다.

Table 1. Fuzzy Decision Set for FIS

E NB NM NS ZO PS PM PB

NB NB NB NM NM NS NS ZO

NM NB NM NM NS NS ZO PS

NS NM NM NS NS ZO PS PS

ZO NM NS NS ZO PS PS PM

PS NS NS ZO PS PS PM PM

PM NS ZO PS PS PM PM PB

PB ZO PS PS PM PM PB PB

여기서 사용된 퍼지추론계의 전제부 및 결론부

의 소속함수 형상(Center Point, Width)은 Fig. 5

와 같다. RPM 변화에 대해 목표점 부근으로 갈

수록 면밀히 배치하고 입력 연료량은 광범위한

운전영역임을 감안하여 비교적 고르게 분포하도

록 배치하였다.

Fig. 5. Shapes of Membership Functions

∆
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퍼지 추론값은 싱글톤 퍼지화(Singleton

Fuzzification)를 사용하여 다음과 같은 곱추론

(Product Inference) 방법으로부터 구하였다.

w k=
sup

e,△e ∈u
[μ k

A(e)⋅μ
k
B(△e)] (6)

단, μ k
A(e),μ

k
B(△e)는 각각 e(er ror ),△e에

대한 k번째 규칙의 퍼지화 변수 A, B에 대한 소

속함수 값이다. (단, u: 퍼지영역(Universe of

Discourse))

퍼지 추론계의 출력값 f는 다음과 같은 가중평

균(Weight Average) 방법으로부터 구한다.

f= ∑
49

k= 1
w kf k / ∑

49

k=1
w k (7)

퍼지 출력값은 매 시간스텝 당 퍼지 입력변수

( △E, E )에 대한 퍼지제어 출력값이 되며 최종

적인 연료량 제어( △F)는 이렇게 설계된 PI형

퍼지제어기에 부가하여 제어기 성능을 최대한 발

휘할 수 있도록 오차증분 △e에 대한 일반적인

미분제어기를 결합한 다음과 같은 PID형 제어기

를 통하게 된다.

△F=K P△E +K I E +k D△(△e) (8)

여기서 K P, K I는 각각 비례퍼지게인, 적분퍼지

게인으로서 퍼지추론계에 있어서는 퍼지영역의

축척도(Scale Factor)를 의미한다. k D는 일반적

인 미분제어기의 미분게인이며 △E , E, △(△e)

는 각각 RPM의 오차증분 및 오차의 퍼지추론값,

오차증분의 변화량을 표시한다.

이때, 설계된 퍼지제어기와 대비하여 효용성을

비교하기 위해 설계한 일반적인 PID제어기는 다

음과 같다.

△f c=k P △e +k I e +k D△(△e) (9)

여기서 k P, k I는 각각 비례게인, 적분게인이며

△f c는 제어된 연료량 증분을 표시한다.

III. 제어기 설계 결과

Figure 6은 제어주기를 0.01초로 하여, 설계된

퍼지제어기와 일반적인 PID제어기의 엔진제어

성능을 보인 것이다. 여기서는 본 제트엔진의 광

범위한 최대한의 운용성능을 평가하기 위해 상

온, 지상정지 및 비행속도 M=0.7에서 한계운용

점 부근의 극심한 운전범위인 21,000 → 29,000

→ 21,000 RPM의 계단명령(Step Input)에 대해

순차적으로 제어하였다. 이 경우 모두 지상정지

조건에서 서지마진 및 터빈출구온도 등이 허용한

계에 근접하는 양상을 보이고 있어 동 조건을 엔

진 제어기의 설계점으로 설정하였다. 이에 따라

엔진 퍼지제어기의 비례게인( K P ), 적분게인

( K I )은 각각 5.95, 0.1로 설계되었고, 대비되는

일반 PID제어기의 비례게인( k P ), 적분게인( k I )

은 각각 0.0000285, 0.000000385로 설정하였다. 부

가된 미분게인( k D )은 공히 0.00035로 조정하였다.
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Fig. 6. Controlled Performances of

Turbojet Engine

이들 값은 최대 터빈출구온도, 서지 및 연소정

지영역 등의 제한된 범위 내에서 정상상태성능을

최대한 발휘할 수 있도록 시행착오를 통해 도출

하였다. 특히, 서지마진 및 연소정지 양상의 경우

상당한 여유가 있어 제어기가 최대성능을 발휘하

지 못하는 것으로 보일 수 있으나 이는 매 순간

터빈온도한계 뿐만 아니라 서지 또는 연소정지

한계를 벗어난 경우 엔진은 정지되어 회복이 불

능하므로 매우 짧은 순간일지라도 이 한계를 벗

어나지 않도록 설계된 최대 제어영역을 표시한

것임에 유의해야 할 것이다. 일반적으로 이를 위

해 일정 정도의 서지마진 또는 연소정지 한계 여

유를 갖도록 설계하고 있다[6].

Figure 6을 보면 전반적으로 하강 시 다소 안

정적으로 신속히 정상상태에 수렴하는 양상을 보

이고 있다. 이들로부터, 최악의 엔진 운용상태는

순간상승 RPM(또는 추력) 명령 시이며 이 순간

RPM과 같은 기계적인 상태변수는 로타의 관성

으로 인해 계단입력에 대해서도 완만하게 반응하

는 고유특성을 갖는 반면에 열역학적인 구성품의

경우는 서지마진의 급감 및 터빈온도의 급상승

등이 초래되어 엔진정지 또는 파손이 야기 되므

로 엔진 제어기는 초기순간 이들을 안전범위 내

까지 최소한 억제하면서 상승성능을 최대한 발휘

할 수 있도록 설계하여야 함을 알 수 있다. 따라

서 제어되지 않고 단순히 해당 계단 연료량 입력

시는 입력초기(21,000 → 29,000 RPM) 또는 천이

순간(@7초, 29,000 → 21,000 RPM)에서부터 서지

또는 연소정지가 발생하여 엔진 운용이 불가능

한 상태가 발생하였음은 자명한 결과로 판단된

다. 반면 제어된 성능 결과는 안전운전범위 내

모두 양호한 양상을 보이고 있다. 특히 안전한

초기 서지마진과 함께 터빈온도의 경우도 과도특

성 없이 비교적 완만한 양상을 보이고 있다.

압축기 서지현상과 직결되는 압축기 출구압력

또한 완만한 양상을 보이고 있으며 정량적인 서

지마진 양상과 더불어 압축기 성능곡선 상에 도

시한 제어된 결과는 압축기 운전상태를 분명히

보여주고 있다. 즉, 그림에서 보듯이 초기 RPM

상승 시에 제어기 설계점인 지상정지 상태에서

압축기 서지한계선에 더 근접해 있지만 어느 정

도 여유를 갖고 있는 안전운전 상태임을 알 수

있다.

제어기 설계결과로 보아 당해엔진의 경우

RPM 만의 상태변수 제어는 상당히 유효함을 알

수 있다. 이점에서 당해엔진은 연료펌프 등 엔진

보기계통으로 인한 구동제어, 연소지연 등의 시

간지연과 압축기 서지마진, 터빈온도 상승 등의

안전여유 등을 감안하여 약 900 RPM/sec 경사

명령(Ramp Input)조건(정적수렴시간 약 9초)을

제어기 기본사양으로 규정하고 있다. 이러한 여

유를 감안하더라도 설계된 일반 PID제어기 조차

훨씬 신속한 제어성능(약 5초 이내)을 보이고 있

어 당해엔진은 상당히 보수적으로 운용되고 있음

을 알 수 있다.

일반 PID제어기를 포함한 설계된 제어기 모두

전반적으로 양호한 제어 성능을 보이고 있으며

이중에서도 일반 미분제어기와 결합된 PI형 퍼지

제어기는 RPM 및 추력 등 주요출력 변수가 약

3초 이내 정상상태에 수렴하는 등 PID제어기에

비해 월등한 추종성능을 보이고 있다. 특히 제어
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기의 탈설계점(Off-design Point) 성능인 M=0.7

에서 PID제어기는 추종성능 저하가 뚜렷한 반면

설계된 퍼지제어기는 설계점 성능과 큰 차이가

없는 강인성을 보이고 있으며 PID제어기와 비교

할 때 열역학적인 변수들의 정상상태 추종성능이

모두 향상되었음을 볼 수 있다. 특히 제트엔진의

출력성능을 대변하는 기동추력의 향상은 설계된

퍼지제어기의 유용성을 잘 보여주고 있다.

IV. 결 론

고기동 무인항공기용 터보제트엔진의 비선형

제어기 설계에 대해 고찰하였으며 이를 통해 다

음과 같은 결과를 얻을 수 있었다.

1. 광범위한 고기동 운전을 위한 제트엔진의

비선형특성을 규명하고 제어기 설계에 반영하기

위해 당해엔진의 동적해석코드를 개발하였다.

2. 동적해석코드를 이용한 선형모델로부터 선

형해석의 한계성을 검증함으로써 비선형 동특성

을 반영한 제어기 설계의 당위성을 보였다.

3. 비선형 제어를 위한 PI형 퍼지제어기를 도

입하였고 일반 미분제어기와 결합하여 효율적인

엔진 제어기를 설계하였다.

4. 설계된 퍼지제어기를 압축기서지 및 연소정

지영역, 터빈온도의 제한 등 안전운전 범위 내

운전을 보장하면서도 비교적 잘 설계된 일반

PID제어기와 비교하여 월등한 제어성능을 보임

으로써 유용성을 입증하였다.

향후 좀 더 광범위한 탈설계점 영역의 퍼지제

어기 설계에 대한 보완 연구가 요구된다.
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