
Research Paper

Journal of Aerospace System Engineering                                                                                                                                                               
Vol.11, No.4, pp.22-29 (2017)fffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffffff

ISSN 1976-6300
EISSN 2508-7150

https://doi.org/10.20910/JASE.2017.11.4.22

무향칼만필터와 연속확률비 평가를 이용한 무인기용 소형제트엔진의 
결함탐지

 

한동주†

 극동대학교 항공정비학과

Fault Detection of Small Turbojet Engine for UAV Using Unscented Kalman 
Filter and Sequential Probability Ratio Test 

Dong Ju Han†

Dept. of Aircraft Maintenance Engineering, Kukdong University 
Abstract 

  A study is performed for the effective detection method of a fault which is occurred during operation in a 
small turbojet engine with non-linear characteristics used by unmanned air vehicle. For this study the 
non-linear dynamic model of the engine is derived from transient thermodynamic cycle analysis. Also for 
inducing real operation conditions the controller is developed associated with unscented Kalman filter to 
estimate noises. Sequential probability ratio test is introduced as a real time method to detect a fault which is 
manipulated for simulation as a malfunction of rotational speed sensor contaminated by large amount of noise. 
The method applied to the fault detection during operation verifies its effectiveness and high feasibility by 
showing good and definite decision performances of the fault. 

초  록

  비선형특성을 갖고 있는 실제 무인기용 소형터보제트엔진의 운전 중 발생하는 결함을 효과적으로 탐
지하기 위한 방안에 대해 연구하였다. 이를 위해서 동적 열역학 사이클해석을 통한 비선형 동특성 모델
을 도출하였다. 실제적인 운전상황의 연출을 위해 잡음특성의 평가에 부합하는 무향칼만필터를 적용하
였고 필터성능이 가미된 제어기를 설계하였다. 엔진회전수 센서의 결함을 통한 엔진 결함발생을 모사하
였고, 발생된 결함의 실시간적인 탐지 방안으로 연속확률비 평가기법을 도입하였다. 이를 운전 중 엔진 
결함탐지에 적용한 결과 분명한 결정양상을 보임으로써 매우 효과적이고 유용함을 확인하였다.
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1. 서    론
   

  광범위한 운용영역에서 고기동의 운용능력을 갖는 

무인항공기에 사용되는 소형터보제트엔진은 신속하고 

안정적인 추력 출력특성이 필수적으로 요구된다. 이를 

위해서는 비선형성 등 엔진의 동특성을 파악하고 운영 

중 프로세스잡음과 측정잡음을 비롯하여 내.외부 외란

이나 결함에 대응하기 위한 제어기설계가 선행되어야 

한다. 센서나 구동기 등의 결함을 효과적으로 탐지하

여 적절히 대처하기 위한 기법은 안정적인 제어기설계

의 관건이며, 광범위하고 신속한 운용능력으로 인한 

엔진의 비선형특성과 잡음요소를 감안한 필터설계와 

함께 강건한 제어기설계의 근간을 이루고 있다[1, 2]. 

  그간 잡음 또는 외란특성에 강인한 제트엔진 및 기

타 계통의 제어기 설계기법과 더불어 결함 탐지 및 분

리(Fault Detection and Isolation: FDI) 기법에 관한 

연구가 진행되어 왔다[3-6]. 일반적으로 결함탐지기법
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은 시스템의 모델특성을 기반으로 한 모델기반(Model 

Based FDI) 기법과 출력데이타 자체를 근간으로 한 

데이터기반(Data Driven FDI) 기법으로 대분된다[5, 

6]. 이중 모델기반 기법은 수학적으로 유도된 시스템

의 동역학모델을 기반으로 하여 인위적인 결함발생의 

실제 출력값과 정상 추정값과의 잔차(Residual)로부터 

결함여부를 파악하는 방법으로 본 제트엔진 모델과 같

이 비교적 정확한 모델일 경우 매우 효과적으로 사용

된다. 이에 반해, 데이터기반 기법은 모델과 무관하게 

확률론적인 통계적인 처리기법을 이용하여 시스템의 

출력 또는 측정자료 만의 경향을 파악하여 기준 문턱

값(Threshold Value)으로 부터 벗어난 경우 그 정도

의 차이로부터 결함 또는 고장의 발생을 판단하는 방

법으로 신경망을 이용한 경우가 대표적이다. 

  그간 제트엔진의 결함탐지에 관한 연구는 모델기반 

기법에 의거하여 선형모델에 칼만필터(Kalman Filter)

를 적용하거나 비선형모델에 대해서 국소적인(Local) 

결함의 정도를 엔진부품의 성능저하 여부로 파악하고

자 확장칼만필터(Extended Kalman Filter)를 적용한 

경우가 대부분이며, 비선형성이 강한 무인기용 소형제

트엔진과 같은 비선형모델에 센서나 구동기의 결함 등 

직접적인 결함탐지를 위한 전반적인(Global) 비선형필

터를 적용한 경우는 전무한 실정이다[3, 4]. 이는 비

선형성이 강한 영역에서 확장칼만필터는 평균과 공분

산의 왜곡으로 인해 오차가 발산으로 될 수 있어 필터

의 안정성을 보장할 수 없고 쟈코비안(Jacobian) 도출

의 어려움 등 실제 시스템 적용의 제약에 기인한 것으

로 판단된다. 

  이를 감안하여, 여기서는 비선형 동특성 경향을 갖

는 제트엔진의 결함탐지를 위한 방안으로 비선형모델

에 적합한 비선형필터로서, 확장칼만필터의 국지적 최

적화로 인한 왜곡오차의 발산 문제점이 개선되고 쟈코

비안을 구할 필요가 없는 무향칼만필터(Unscented 

Kalman Filter)[7-9]를 적용하기로 한다. 이러한 필터

를 통한 결함탐지 기법으로는 실제값과 평균값과의 잔

차를 기준으로 결함의 빈도를 문턱값과 직접 비교하는 

방안을 고려할 수 있으나 실제로는 한계가 모호하므로 

이 경우 결함발생의 빈도를 확률적으로 판단하기 위한 

통계적인 확률모델을 이용한 우도평가법(Generalized 

Likihood Method)을 이용하고 있다[3, 10]. 여기서 

결함의 여부는 결함의 문턱값을 우도의 최대값과 비교

하기 위한 최대우도(Maximum Likihood)를 기준값으

로 사용한다. 이 경우, 시간에 따라 발생되는 결함과 

같은 사건(Event)의 경우, Wald[11]는 발생빈도의 확

률을 유효값과 무효값으로 구분하여 순차적으로 비교

함으로써 사건발생의 유무를 효과적으로 판단할 수 있

는 연속확률비 평가(Sequential Probability Ratio 

Test: SPRT) 기법을 제시하여 그 효용성을 입증한 바 

있고, 특히 운전 중 극명하게 발생하는 결함 및 고장

탐지에 우도평가법의 일환으로 매우 유용하게 사용되

고 있다[12]. 

  본 연구에서는 비선형성을 갖는 무인기용 소형제트

엔진의 동특성 모델을 기반으로 제어기를 통해 운전 

중 발생하는 결함의 효과적인 탐지를 위해, 비선형필

터인 무향칼만필터를 도입하고 연속확률비평가 기법을 

적용하여 그 효용성과 유용성을 확인하고자 한다.

2. 엔진제어기 및 무향칼만필터의 설계
   

2.1 엔진운용을 위한 제어기의 설계
  운전 중 결함탐지를 위해 본 연구에 적용된 대상엔

진은 실제 무인항공기용으로 사용되는 소형터보제트엔

진(TRI 60-3, 프, 400daN 급)으로[13] Fig.1과 같다. 

동 엔진은 완속(Idle)회전수(20,650 RPM)와 최대회전

수(29,500 RPM) 구간에서 고기동 비행을 위한 급가

속 운용 시에는 비선형 운전특성을 보이고 있다. 

 

Fig. 1 Real Turbojet Engine for Research Target

  모델기반 결함탐지 기법을 적용하기 위한 제트엔진

의 동특성모델은 열역학적 천이(Transient) 성능으로

부터 도출할 수 있다. 이를 위해 설계점을 기준으로 

설계/제작된 각 구성품(압축기, 연소기, 터빈 등)의 특

성곡선에 열역학적 변수를 도출하는 열역학 사이클 해

석을 기본으로 하여, 운용변수(엔진회전수, 비행속도, 
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고도)에 대한 내부 유동변수를 계산한다. 이 과정을 통

해 각 부품 간 열역학적인 결합조건을 적용한 사이클 

해석과정의 정적성능해석을 수행한다. 여기에, 각 구성

품에 대한 동력, 에너지, 유량 등에 대한 각각의 Eq. 

(1) ~ Eq. (3)과 같은 비정상(Unsteady) 열평형방정

식을 적용한다[14].  

∆ ∆ 


            (1)

  




          (2)

  




                          (3)

(단, c: 압축기, t: 터빈, o: Component Output, i: 

Component Input, W : 유량, P: (전)압력, T: (전)온

도, N: 엔진회전수, H: 엔탈피, V: 체적, U: 내부에너

지)  

  이를 입력 연료량 대비 열평형관계를 이산시간

(Discrete Time) k에 따른 비선형 동특성 방정식으로 

표시하면 다음과 같다.

                        (4)

                       (5)
   

(단, x: 상태변수(엔진 회전수, 압력, 온도), y: 출력변

수(추력), u: 연료입력, w: 프로세스잡음 v; 측정잡음, 

k: 샘플시간) 

  Equations (4) 및 (5)와 같은 비선형특성을 갖는 제

트엔진의 제어는 압축기 서지영역 내에서 잡음 또는 

외란이나 결함에 대해서도 가급적 안정적이고 신속한 

추력(Thrust) 특성을 얻도록 입력 연료량을 효과적으

로 제어하는 것을 목적으로 한다. 여기서는 추력과 비

례하는 엔진회전수를 상태변수로 하여 일반적인 PID

형 제어기법을 적용하기로 한다. 이때, 적분기의 경우, 

와인드업(Wind-up)으로 인한 제어입력의 포화현상을 

방지하기 위해 매 스텝당 이전의 누적된 값을 청산

(Reset)시키기 위한 방안으로 증분형 방식을 사용하였

고, 이 경우 제어기를 통한 입력 연료량(∆)은 오차증

분 ∆에 대해 다음 Eq. (6)과 같은 PID형 제어기를 

통하게 된다.  

∆  ∆   ∆∆                (6)

여기서, ∆ , ,∆∆는 각각 엔진회전수의 오차증분 

및 오차값, 오차증분의 변화량을 표시하고, K P, K I ,

k D는 각각 비례게인, 적분게인, 미분게인으로서, 

0.00008, 0.0000013, 0.0002로 각각 조정되었다.  

  필터 및 결함탐지를 위한 기능과 결합된 설계된 엔

진제어기의 형상은 다음 Fig. 2와 같다.

Fig. 2 Engine Control and Fault Detection Logics

2.2 무향칼만필터의 설계[7, 8]
  프로세스 및 출력 측정치에 작용하는 잡음에 대해서 

이를 각각의 가우시안 잡음으로 가정한 공분산 

 에 대해 평균 과 

공분산 을 매개변수로 변환

된 비선형변수 로 시그마점(sigma point)을 표시

한 후, 

      (7)

(단, L: 상태변수 개수, : 조정상수)

상태변수와 출력에 대해서 각각 다음과 같이 무향변환 

시키면, 

                            (8)

,   (단, )          (9)

각각에 대한 평균과 공분산은 다음과 같이 예측

(predict)되고, 
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                             (10) 

       (11)

                             (12)

     (13)

           (14)

( , 는 각각 평균과 공분산의 가중치로서 적당한 

값을 정한다[4].)

  이를 필터게인( )을 이용하여 다음과 

같이 실시간(k)으로 평균과 공분산을 각각 보정

(Update)한 후,

                    (15)  

                    (16)

다음 시간단계(time step)에서 Eq. (7) ~ Eq. (16)의 

과정을 반복 진행한다.  

3. 연속확률비 평가를 이용한 결함탐지

3.1 연속확률비 평가기법[11, 12]의 적용
  Pearson[11]은 모든 경우의 수에 대해 귀무가설

(Null Hypothesis, Ho)과 대체가설(Alternative 

Hypothesis, H1)로 포괄적으로 대분된 일정 사건의 발

생빈도를 1종 오차(Type I error, or   error)와 2종 

오차(Type II error, or  error)로 유의수준

(Significant Level)을 정의함으로써 확률론적인 분명

한 접근을 가능하게 하였다. 이들 가설 Ho와 H1는  

각각 정상적인 경우(무결함)와 결함발생의 경우로 정

의할 수 있다. 여기서, 결함을 탐지할 확률(Detection, 

D=1)과 탐지를 실패할 확률(D=0)에 대해서 각각의 유

의수준은 다음과 같이 무결함을 결함으로 오인할 확률

(False Alarm, 1종 오차)과 결함이 있음에도 탐지에 

실패할 확률(Miss Detection, 2종 오차)로 정의된다. 

                                  (17)

   ,      (단, ≺ )          (18)

                            

이 경우 유효구간의 상한값 A와 하한값 B는 각각 다

음과 같다.

 log


                                (19)

  log


                                (20)

  이에 대해 순차적으로 무결함에 대한 결함빈도의 비

(Ratio)를 수치적 확대를 통한 분별의 편의상 로그형태

의 누적 연속확률값의 비로 표시하면 다음과 같다.  

   log    

    
                (21)

여기서 시간에 따라 순차적으로 실제 출력값과 정상 

추정값과의 잔차(Residual or Innovation)는 다음과 

같고

                                  (22)

이를 기준으로 정상적인 경우(무결함, Ho)와 결함발생

(H1)의 경우 각각의 발생빈도에 대한 확률은 다음과 

같은 정규분포로 표시할 수 있다. 

        






 


  



          (23)

        






 


  


          (24)

 

여기서 잔차와 공분산( 
)은 스파이크 등 순간적인 

돌출잡음으로 인한 판단의 왜곡을 방지하기 위해 창

(Window, 크기 M)을 이용한 다음과 같은 이동평균값

을 사용한다.   




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 
 

  



                             (25)

 
 

 
  



 
                         (26)

여기서, 시간에 따른 결함의 발생은 순차적인 추세로 

진행된다고 보아, 이동평균값을 두 구간(M/2)으로 나

누기로 한다. 즉, 시간의 경과에 따라 결함이 후속으로 

발생되는 점에 감안하여 전,후반부로 나누어 각각 Ho, 

H1  구간으로 정의한다.  

  이로부터, 결함탐지는 Eq. (21)과 같은 시간에 따른 

연속확률비 s(t)를 평가하여 Eq. (19) 및 Eq. (20)의 

구간을 기준으로 결함발생 여부를 판단하며 다음과 같

이 시간에 따라 순차적으로 진행된다. 

If  ≻A, then accept  (reject ), FAULT 

detects and terminate sequence.

If  ≺B, then accept , terminate sequence.

If B≺ ≺A, then NO FAULT detects and 

continue sequence  .                   

  Fig. 3은 무인기용 소형제트엔진의 운용을 위해 설

계된 제어기와 상태변수(엔진회전수)에 관한 추력 출

력의 평가(Estimation)를 위해 적용된 무향칼만필터와 

결합된 결함탐지기능의 전체 형상을 보인 것이다. 

   

  
Fig. 3 Engine Fault Detection Logic Associated     
        with Controller and Unscented Kalman    
        Estimator

3.2 결함탐지기법의 적용을 위한 결함발생 모의결과
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Fig. 4 Responses Due to RPM Sensor Fault from   
       Controller with UKF 

  Fig. 4는 회전수와 추력 측정치의 잡음 공분산을 각

각 200과 20으로 하였을 경우에 제어기와 무향칼만필

터를 통한 운전양상을 엔진회전수 센서의 결함발생 

전.후로 구분하여 엔진회전수, 터빈출구온도, 추력, 서

지마진 등 각각에 대해 도시한 것이다. 이들은 엔진의 

상태를 결정하는 주요 성능변수로써 이로부터 출력성
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능과 안전운전 여부를 판단하게 된다. 여기서는 엔진

회전수 센서의 결함발생을 모사하기 위해 엔진회전수 

신호에 평상잡음의 500배의 공분산을 갖는 잡음을 결

함의 이상신호로 간주하였고 정상상태에 도달하여 안

정운전 상태로 정착된 이후로 보이는 4초 이후에 결함

이 발생하도록 하였다.

  엔진회전수의 경우 정상운전에서는 잡음에 대해 비

교적 평활한 운전양상을 보이고 있는데 이는 필터의 

잡음저감 기능에 기인한 것으로 본다. 이때, 센서의 결

함으로 인한 급격한 변화는 없으나 일정 추세는 유지

하면서 잡음에 의해 다소 왜곡된 양상을 나타내고 있

다. 추력과 서지마진의 경우에는 엔진회전수에 비해 

잡음에 대해 비교적 민감한 경향을 보이고 있고, 결함

발생 이후에는 모두 극명한 왜곡 양상을 나타내고 있

다. 특히, 출력성능인 추력의 경우 급격한 성능저하 양

상을 나타내고 있어 결함의 영향에 매우 민감함을 알 

수 있다. 이는 터빈출구온도에서 더욱 심하게 나타나

고 있는데 불안정한 연료공급이 연소기의 온도변화와 

가장 직결되기 때문이다. 

  Fig. 4로부터 결함탐지의 효용성과 관련한 엔진의 

안전운전 여부에 대해 살펴보기로 한다. 엔진회전수 

센서의 결함으로 인해 매우 불안정한 출력성능을 나타

내고 있고, 터빈출구온도 및 서지마진의 심한 요동으

로 인해 연소 불안정성이 야기되고 있다. 서지마진의 

경우는 1이상의 안전운전 범위이기는 하지만 동적으로 

불안정한 압축기의 서지현상으로 인해 엔진이 정지될 

수 있다. 이론적인 모의 수치해석으로는 전반적으로 

결함 이후에도 어느정도 운전상황이 계속되고 있지만 

실제로는 결함발생 이후에는 예측 불가능한 엔진고장

이 유발되어 결국 엔진이 정지되는 위험한 상황이 도

출될 수 있다. 특히, 엔진회전수를 궤환 상태변수로 하

는 무인기용 소형제트엔진의 센서결함은 엔진결함의 

결정적 요인이 될 수 있고 이러한 결함의 발생 직후 

엔진고장을 초래할 수 있으므로 최단기간 내의 결함탐

지가 안정적인 엔진운용의 관건임을 알 수 있다. 

   

3.3 연속확률비 평가를 이용한 결함탐지기법 적용결과
  엔진회전수 센서결함으로 인한 고장징후를 효과적으

로 탐지하기 위한 방안으로 연속확률비 평가기법을 적

용하였다. 
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Fig. 5 Comparisons with Those from Unscented    
        Kalman Filter and Sequential Probability   
        Ratio Test for Detection Performances 

  Fig. 5는 연속확률비 평가기법의 효용성을 비교하기 

위해 연속확률비 및 이와 관련된 잔차(이노베이션)와 

공분산의 양상을 함께 보인 것이다. 기존의 일부 연구

에서는 잔차와 공분산의 조합으로부터 문턱값과 비교

하여 결함여부를 파악하기도 하였다[5]. 이점에 있어 

Fig. 5를 보면, 결함으로 인한 정상운전 시와의 추세이

탈 여부, 즉, 평균값의 편위(Bias) 여부를 판단하는 기

준이 되는 잔차의 경우, 결함발생 전.후와 대비하여 일

정한 평균값 추이를 유지하면서 결함발생 이후에는 분
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명히 큰 왜곡오차(Distortion Error)를 보이고 있어 결

함발생으로 인한 차별성을 비교적 잘 나타내고 있다. 

평균값과의 편차(Deviation)를 나타내는 공분산의 경

우는 결함발생 전.후와 추이에서 큰 차이가 없고 결함

발생 이후 편차왜곡이 잔차와 비교해서 다소 작은 차

이를 보이고 있어 잔차보다는 결함파악에 덜 효과적임

을 알 수 있다. Fig. 5는 잔차와 공분산을 통해서 결함

발생의 정성적이고 상대적인 경향을 파악할 수 있으나 

이들 자체만으로는 결함탐지의 직접적인 정량지표로서 

절대적인 기준값이 될 수 없음을 보이고 있다. 

  이에 반해, 연속확률비 평가기법을 이용한 연속확률

비의 결함발생 전.후 양상은 정해진 결함탐지 확률에 

따라 정해진 절대값(A,B)을 기준으로 분명한 입장을 

보이고 있다. 여기서, 무결함을 결함으로 오인할 확률

(α)과 탐지에 실패할 확률(β)을 공히 10%로 가정하였

을 경우, A=2.197, B=-2.197가 되고, 창 크기는 M=4

로 정하였다. Fig. 5는 연속확률비가 결함발생 이전에

는 거의 전무한 값을 나태고 있으나 4초 이후 결함발

생에 대해 기준 상한값(A)을 넘어 결함을 분명히 표시

하고 있음을 도시하고 있다. 이때, 3.1절에서 보인 것

과 같이 연속확률비 평가기법은 기본적으로 결함의 파

악 이후 고장의 발생으로 간주하여 실제적으로 이후 

과정은 의미가 없다고 판단하여 종료하는 것이 원칙이

나 여기서는 연속확률비 평가기법의 유용성을 보이기 

위한 목적으로 계속적으로 진행하였다. 이를 보면, 발

생되었던 결함이 완화되어 정상운전 범위에 다시 진입

하였을 경우 연속확률비가 정상영역 이내로 들어오고 

있다. Fig. 5를 통해 연속확률비 평가기법은 시간에 따

라 순차적으로 진행되는 엔진의 결함발생을 탐지하는 

데 매우 효과적임을 알 수 있다.  

 

4. 결 론

  비선형특성과 잡음을 갖고 있는 실제 무인기용 소형

터보제트엔진에 대해서 모델기반 결함탐지 기법의 연

구를 위한 비선형 동특성 모델을 도출하였고 엔진회전

수 센서의 결함을 통한 엔진 결함발생을 모사하였다.  

  실제적인 운전상황의 연출을 위해 잡음특성의 평가

에 부합하는 무향칼만필터를 적용하였고 필터성능이 

가미된 제어기를 설계하였다. 여기에, 발생된 결함의 

탐지기법으로 연속확률비 평가기법을 도입하여 적용한 

결과 분명한 결정양상을 보임으로써 소형터보제트엔진

의 결함탐지에 매우 효과적이고 유용함을 확인하였다.
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