
724 韓國航空宇宙學會誌

論文 J. of The Korean Society for Aeronautical and Space Sciences 45(9), 724-733(2017)
DOI:https://doi.org/10.5139/JKSAS.2017.45.9.724

ISSN 1225-1348(print), 2287-6871(online)

확장칼만필터를 이용한 항공기 비정상 비행상황 판단 및 방지를 위한
실시간 대처법 연구

우범기***, 박온**, 김승균*, 석진영**, 김유단****

Real-time Aircraft Upset Detection and Prevention Based On
Extended Kalman Filter

Beomki Woo***, On Park**, Seungkeun Kim*, Jinyoung Suk** and Youdan Kim****

Agency for Defence Development***
Department of Aerospace Engineering, Chungnam National University* , **

Department of Mechanical and Aerospace Engineering, Seoul National University****

ABSTRACT

Accidents caused by upset condition leads to fatal damage to both manned and
unmanned aircraft. This paper deals with real-time detection of these aircraft upset
situations to prevent further severe situations. Firstly, the difference between sensor
measurement and predicted measurement from Extended Kalman filter is monitored to
determine whether a target aircraft goes into an upset condition or not. In addition,
repeating the time update stage of the Extended Kalman filter for a specific length of time
can enable future upset situation prediction. The results of aforementioned both the
approaches will build a bridge to upset prevention for future generation of
manned/unmanned aircraft.

초 록

비정상 비행(Upset) 상황으로 인한 항공기 사고는 유인항공기와 무인항공기 모두에 치

명적인 피해를 발생시킨다. 본 논문은 항공기의 비정상 비행상황에 대한 실시간 대처와 

추가적인 위험상황을 방지하기 위한 기법을 연구한다. 먼저 확장칼만필터(Extended
Kalman Filter) 방법을 이용해 얻게 되는 예측값과 센서를 통해 실제로 얻게 되는 측정값 

사이의 차이를 모니터링하여 현재 항공기의 비정상 비행 진입 여부를 판단한다. 또한, 확

장칼만필터의 시간 업데이트를 반복 연산하여 얻은 수 초 후의 예측값을 통해 항공기의 

상태가 비정상 비행상황으로 진입할 것인지를 예측하여 사전에 판단할 수 있게 된다. 본 

연구결과는 차세대 유무인 항공기의 비정상 비행 상태 진입 방지 시스템 구축을 위한 가

교 역할을 할 것으로 사료된다.
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탐지), Upset Prevention(비정상 비행상황 방지), Backstepping Controller
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Ⅰ. 서 론

오늘날 지속적으로 발전하고 있는 항공기 기

술과 함께 항공기의 운항 횟수는 지속적으로 증

가하고 있다. 비행 중인 항공기가 맞이하는 비정

상 비행상황은 항공기의 안전을 크게 위협한다.
발생 가능한 비정상 비행상황의 원인들로는 조종

면 고장이나 자동항법장치의 고장과 같은 시스템 

오류 요인들과 결빙(Icing), 항적난류(Wake
turbulence), 악천후(Severe weather), 윈드시어

(Wind shear) 같은 환경적 요인들이 있다. 특히,
비행 중 조종성 상실(조종성 상실, Loss-of-
Control In-flight) 상황은 대부분 실속(Stall), 스

핀, 특이자세, 한계속도 초과, 하중계수 초과와 

같은 항공기 비정상 비행상황에 기인하여 발생한

다. 최근 2010~2014년 동안 발생한 항공사고 중 

조종성 상실에 의한 사고의 비율은 국제항공운송

협회(IATA, International Air Transport
Association)에서 발표한 통계에 따르면 전체 항

공 사고 중 약 10%를 차지한다[1]. 또, Boeing
社의 2005~2014년간 발생한 항공 사고에 의한 

사망자 통계에 따르면 조종성 상실에 의한 사망

자는 전체의 약 42%를 차지한다[2]. 앞선 통계자

료들의 결과로, 비행 중 발생한 사고는 거의 모

든 경우 항공기의 특성 상 치명적인 결과가 발생

한 것을 알 수 있다.
美공군의 AIB(Accident Investigation Board)에 

의하면 유인항공기가 경험하는 비정상 비행상황

의 주요 원인들은 무인항공기의 사고사례에서도 

발견된다[3]. 무인항공기의 임무는 제어기술의 발

달에 의해 나날이 복잡해지는 등 운용의 필요성

이 증대되고 있어 유인항공기와 마찬가지로 위와 

같은 비정상 비행상황에 의해 위험한 상황에 처

할 가능성이 높아지고 있다. 비록 비행영역보호

기법(Flight envelope protection method)[4,5]을 

통해 무인항공기의 비정상 비행상황 방지를 위한 

시도가 연구되었으나 비정상 비행상황 특성상 예

측이 힘들어 적절한 대처가 힘든 경우가 다수 발

생한다. FAA(Federal Aviation Administration)의 

요청으로 항공기 제조사에서는 비정상 비행 회

복에 관한 교육용 자료를 만들고 특정 회복절차

를 수행할 것을 당부하지만[6] 무인항공기의 경

우 원격 계기 비행만으로 비정상 비행상황에 대

응하는 것은 한계가 존재한다. 따라서 무인항공

기를 위한 적절한 비정상 비행상황 자동 대처법

이 필요하다.
비정상 비행상황 분석 및 극복을 위한 대표적

인 연구로는 NASA의 GTM(Generic Transport

Model) 연구[7,8]와 SUPRA(Simulation of Upset
Recovery in Aviation) 프로젝트[9]가 있으며 이 

연구 결과들은 비정상 비행 모델을 정량적으로 

분석하는 한편 이를 회복 절차 연구에 이용하고 

있다. 또, 비정상 비행상황에 의한 상태변수 변화

를 모니터링하기 위해 관측기를 설계하고 이를 통

해 항공기의 현 상태를 점검하는 방법들이 등장하

였다[10,11].
국내 연구에서는 서울대학교의 연구 중 임무 수

행 중인 무인항공기에 문제가 발생할 경우 신속하

게 고장의 원인을 진단하고 분리하여 항공기에 심

각한 피해를 주지 못하도록 하는 고장진단 및 분

리 기법 연구를 진행한 바 있다. 연합형 칼만필터

를 이용해 실시간으로 무인항공기의 상태변수를 

추정하고, 추정된 상태 변수를 바탕으로 센서의 고

장을 진단하고 분리하여 자세 센서의 신뢰성을 높

이는 연구를 진행하였으며[12], 무인항공기의 센서 

고장에 대한 효과적 대처로서 분산형 정보 필터

(Decentralized Information Filter)와 정보 필터를 

이용해 실시간으로 무인항공기의 상태변수를 추정

하고 센서의 고장에 대한 대처 신뢰성을 확보하는 

연구로 진행하였다[13]. 또 다른 연구로, 표적 추적

(Target tracking) 분야에서 연구되던 칼만필터 기

반의 다중센서 데이터 융합 기법을 무인항공기 센

서 시스템에 적용해 수치 시뮬레이션을 통해 성능

을 비교한 연구를 수행 한 사례가 있다[14].
본 논문에서는 앞서 언급된 연구들에서 사용

한 분기분석법(Bifurcation method)이 아닌, 확장

칼만필터(Extended Kalman Filter) 방법을 바탕

으로 상태변수 값을 실시간 모니터링하는 방법을 

주안점으로 하는 비정상 비행상황 대처법을 연구

한다. 분기분석법은 복잡한 비선형모델의 해 (상
태변수) 간의 관계를 받음각 등과 같은 파라미터 

변화에 대한 수학적 해석이 수반되는 기법으로 

오프라인 해석 결과를 온라인에 적용하기 쉽지 

않으며, 모델링 오차 등으로 분기가 일어나는 지

점의 판단이 쉽지 않은 단점이 있다. 따라서, 확

장칼만필터의 수행 결과인 추정값과 실제 측정값

을 연산하여 무인기 스스로 현재 기체가 비정상 

비행상황에 진입했는지 여부를 판단하는 것과,
확장칼만필터의 시간 업데이트 과정을 반복적으

로 수행하여 특정 수 초 후에 항공기가 비정상 

비행에 진입하기 전 이를 미리 예측하여 수 초 

후 맞닥뜨릴 비정상 비행상황을 현재 시간에 앞

서 방지하는 기법을 개발하는 것을 목표로 한다.
본 논문 구성으로 2장에서는 동역학 모델링과 

확장칼만필터의 예측 과정에서 예측 제어입력을 

구하기 위한 백스텝핑 제어기 설계를 다루고, 또 

확장칼만필터 알고리즘과 비정상 비행상황 판단 
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및 방지 기법에 대해 설명한다. 3장에서는 시뮬

레이션 수행과 함께 결과 분석을 하며, 4장에서 

결론을 통해 앞선 내용들을 정리한다.

Ⅱ. 본 론

2.1 동역학 모델링 및 제어기 설계

2.1.1 동역학 모델링

본 연구에서 사용된 항공기 모델은 NASA에서 

고받음각에서의 항공기 움직임 모사를 위해 개조

한 F-18 HARV(High Angle of Attack Research
Vehicle)이며, 제원은 아래 Table 1과 같다.

NASA에서 공개한 추력편향(Thrust vectoring)
데이터가 제외된 공력데이터를 참고하였으며 이 

때 받음각 범위는 –14°~90°까지 4°간격이며, 총 

33가지의 공력계수를 갖는다[15,16].
Figure 1은 항공기의 기체고정 좌표계이며, 이

를 중심으로    의 Force 식과 의 

Moments 식을 얻을 수 있다. 또한 지면좌표계를 

기준으로  의 Kinematics 식과   의 

Navigation 식을 표현할 수 있다. 본 연구에서는 

비정상 비행상황으로 인해 통상적인 자세각 범위

를 벗어나는 경우를 다루므로 특이성(Singularity)
으로 인한 연산 오류를 방지하기 위해 쿼터니안

Quantity Value Unit
Wingspan b 11.23 m
Maximum thrust 7200 kg
Aircraft mass 16463.23 kg
Wing area S 37.16 m

Mean aerodynamic chord c 3.46 m
 30897.73 kg·m

 239720.82 kg·m

 259969.96 kg·m

 -3125.16 kg·m

Table 1. F-18 HARV specification

Fig. 1. 6 Degree of freedom

(Quaternion) 식을 이용하여 항공기의 자세를 계

산하며, 항공기의 상태변수는 다음과 같다.

   (1)

2.1.2 제어기 설계

항공기의 비정상 비행상황은 심한 비선형성을 

동반하고, 시스템 안정도 변화가 크다. 때문에 일

반적인 선형 제어기나 선형칼만필터(Linear
Kalman Filter)를 사용하는데 어려움이 따르므로 

비선형 시스템 제어기법으로 효과적인 벡스텝핑

(Backstepping) 제어기를 설계한다[17]. 비정상 

비행 영역은 일반적으로 모델오차가 크고 외란이 

강하지만, 백스텝핑 제어기를 사용해 안정한 제

어기를 설계할 수 있다. 이러한 백스텝핑 제어기

는 르야프노프(Lyapunov) 안정성 이론을 통해 

안정성이 보장되는 장점을 갖는다[18]. 설계된 백

스텝핑 제어기의 구조는 아래 Fig. 2와 같다.
내부루프는 빠른 동특성을 가지는 각속도 변수

로 구성하였고 외부루프는 상대적으로 느린 동특

성을 가지는 오일러 각 변수로 구성하였다. 속도

제어는 별도의 PID 제어기를 설계하였다. 항공기

의 자세명령을 추종하기 위한 오일러 각 변수·각
속도 변수·제어입력은 각각 식 (2)과 같다.

    

    

      


(2)

최초 명령으로부터 외부루프를 거쳐 나온 p,
q, r 명령과 동적 요소로부터 피드백 된 상태변

수를 받아 내부루프에 입력된다. 마찬가지의 방

법으로 별도로 설계되어 속도 명령을 내보내는 

PID 제어기로 부터의 속도 명령과 함께 조종면

을 제어하는 명령을 동적 요소에 입력해 제어가 

이루어진다. 식 (2)와 항공기의 운동방정식을 이

용하여 다음과 같은 식 (3)으로 표현할 수 있다.

Affine system
    
   

(3)

Fig. 2. Backstepping controller structure
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제어입력을 생성하기 위해 르야프노프 후보함수

를 정의하기 위해 식 (4)를 정의하고, 르야프노프 

후보함수 을 시간에 대하여 미분하여 식 (5)를 

구한다.

 



 (4)

 


 
    




(5)

이때   
 로, 명령 값과 상태변수의 오

차벡터로 정의한다.

Lyapunov 안정화 이론을 만족하기 위해 을 

음의 한정 함수로 만들어야 하므로 식 (6)으로 

제어 입력을 계산하고, 식 (5)에 대입해 식 (7)을 

계산한다.

  
   



 (6)


   (7)

여기서 은 backstepping 제어기의 제어이득

값이고, 양의 한정 행렬이고 위 식들을 통해 Ly-
apunov 후보함수의 미분값이 음의 행렬 조건을 

만족함을 확인할 수 있다.

이어 내부루프의 제어입력을 계산한다. 
를 

의 가상 입력으로,   
로 정의하고 식 

(8)과 같이 새로운 Lyapunov 후보함수 를 정

의한 뒤 이를 시간에 대하여 미분하면 식 (9)를 

정의할 수 있다.

  



 



 (8)

 


 
    




(9)

또, 앞선 정의들을 이용하여 후보함수 를 전

개하면 식 (10)을 계산할 수 있다.

  
    




   



 
   

  




   




 
   

   




 



   



 
   

   



(10)

마찬가지로 를 음의 한정 함수로 만들기 위

해 식 (11)을 정의하여 제어입력 를 계산한다.

  
  


  (11)

는 백스텝핑 제어기의 제어이득값이고 양의 

한정 행렬이다. 그러나 식 (11)의 좌변과 우변이 
×   ×  의 계산형태가 되므로 Pseudo
inverse를 이용하여 최종제어입력 식 (12)를 계산

할 수 있다.

  


  


  (12)


 

    (13)

식 (12)에 특이성이 존재하지 않고, 식 (10)과 

식 (12)을 통해 식 (13)이 계산되며, 후보함수 

의 미분값이 음의 행렬 조건을 만족함을 확인할 

수 있다.

2.2 확장칼만필터

2.2.1 확장칼만필터 개요 및 알고리즘

R. E. Kalman의 연구에 따라[19] 칼만필터 알

고리즘은 연산 결과로 과거와 현재의 상태를 측

정하며, 이를 바탕으로 미래의 상태 역시 예측한

다. 선형칼만필터에서는 기본적으로 모델의 선형

성을 가정하고 있지만, 실제로 시스템에 적용해

야 할 경우 많은 모델이 비선형 구조를 가지고 

있다. 본 연구에서 다루는 비정상 비행상황 역시 

비선형 구조를 가지며, 일반적인 선형칼만필터를 

그대로 근사화에서 적용하면 성능이나 근사 정도

가 좋지 못한 결과를 얻을 가능성이 높다. 따라

서, 비선형 시스템에서도 칼만필터를 사용할 수 

있도록 수정한 방법인 확장칼만필터가 사용된다.
입력과 출력이 하나인 구조를 예시로 할 때, 확

장칼만필터 알고리즘은 다음 Fig. 3과 같다[20].

2.3 비정상 비행상황 판단 기법

본 연구에서 확장칼만필터를 이용한 비정상 비

Fig. 3. EKF(Extended Kalman Filter) Algorithm
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행상황 판단(Upset detection)의 개념은 다음과 

같다. 판단 기법의 목표는 Fig. 3의 칼만필터 알

고리즘 III 단계의 결과인  , 의 변화 추이를 

바탕으로, 현재 기체의 상태가 비정상 비행상황

으로 변화하고 있는지를 판단하는 것이다. 해당 

기법과 유사한 개념인 고장진단기법은 수학적인 

시스템 모델에 특정 신호를 입력하여 얻을 수 있

는 값과 실제로 센서를 통해 시스템으로부터 얻

게되는 값을 비교하여 고장 여부를 찾아내는 해

석적 여분(Analytical redundancy)을 이용한다

[21]. 이와 같이 판단 기법에서는 항공기 모델에 

신호를 입력시켜 확장칼만필터를 거쳐 발생되는 

상태변수 출력과 실제로 항공기의 센서에서 측정

되는 출력을 비교하여 비정상 비행상황 진입 여

부를 판단한다. 1차적 비교 지표로는 확장칼만필

터의 연산으로 얻는 예측값 


와 센서에서 실제

로 출력되는 상태 변수인 를 비교하며, 이후 

두 값의 차인 의 변화 추이를 살핀다. 만약 

값이 0으로부터 증가하거나 감소하는 변화를 보

인다면, 실제 출력값과 확장칼만필터의 측정값이 

일치하지 않다는 의미이므로 현재 항공기의 예측

되는 상태가 점진적으로 비정상 비행상황으로 진

입하고 있다고 판단할 수 있게 된다. 따라서 최

종적으로는 비정상 비행상황을 실시간 판단하고 

이를 벗어나 정상 상태를 회복하는 것을 목적으

로 한다.

2.4 비정상 비행상황 방지 기법

비정상 비행상황에 진입한 항공기의 피해를 줄

이기 위해, 현재의 기체 상태를 단순히 판단하는 

것보다 효과적인 방법은 현재 시점에서 기체가 

맞이할 미래 상태를 파악하여 위험을 미리 대비하

는 것이다. 따라서 본 연구의 비정상 비행상황 방지 

기법(Upset prevention)은, 앞서의 판단 기법과 달리 

시간 업데이트만을 진행하기 때문에 비정상 비행

상황에 대한 지표로 


을 사용한다.




  (14)

확장칼만필터를 이용한 비정상 비행상황 방지 

기법은 시간 업데이트 식인 식 (14)를 반복 계산

하여 수 초 후에 기체가 나타낼 상태변수 값 



을 현재 시점에서 얻고, 현재의 상태변수 값 과 

비교하여 모니터링 결과를 통해 수 초 후 항공기

가 비정상 비행상황에 들어설 것인지를 판단하는 

것이 목적이다. 이때, 시간 업데이트 연산 후 미래 

시점의 상태변수를 얻기 위해 해당 시점의 제어 

입력을 생성하고 이를 각각의 계산에 이용한다.
비정상 비행상황을 판단하기 위해 F-18 HARV 모

델의 특성을 고려한 비정상 비행상황 영역(Upset
envelope)의 한계(Threshold)와 경계(Boundary)를 

설정하며, 시간 업데이트 연산결과 수치가 이를 

넘어선다면 기체가 곧 비정상 비행 상태에 들어설 

것으로 판단할 수 있다. 차후 연구에서는 비정상 

비행 상태로 진입이 예상될 경우 경고 플래그

(Flag)를 표시하며, 플래그를 바탕으로 항공기는 

비정상 비행의 종류를 파악한다. 또, 정상 비행 상

태로 회복하기 위해 기입력된 자세회복 절차를 수

행함으로써 비정상 비행상황에 들어서지 않도록 

앞서서 대처할 수 있게 된다.

Ⅲ. 시뮬레이션

3.1 시뮬레이션 환경

3.1.1 확장칼만필터 시뮬레이션 설계

본 연구에 적용된 시스템 식별(System identif
-ication)을 위한 초기조건(Initial condition)은 다

음과 같다. 상태변수 (=)는 피톳 튜브로 획득하

는   와 자이로센서로 획득하는   , IMU
로 획득하는  의 총 8가지로 정한다. 마찬가지

로 측정치(Measurements) 역시        

로 정한다. 본 연구는 센서의 고장이 없고 

redundancy management 등의 센서 고장에 대

한 대처가 되어 있는 상태를 가정한다. 시스템 

노이즈와  측정치 노이즈는 다음과 같다.


         


         

시스템 노이즈 공분산인 행렬 Q와 측정치 노

이즈 공분산인 행렬 R은 각각 다음과 같으며, 모

델을 이용한 예측값에 더 큰 가중치를 곱해 업데

이트를 하는 구조로 만들고 시스템 모델에 대한 

신뢰도를 높일 수 있도록 의도하였다.

   
  (15)

Fig. 4. Simulation structure
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  
  (16)

시간 업데이트의 결과 


값을 구하기 위해 이

상화된 비선형 시스템 방정식 을 이용

하여 계산되며, 본 연구에서 사용된 연속시간 동

역학 방정식은 아래와 같다[22]. 샘플링 시간

(Sampling time) dt는 0.2초이다.

Force equations

 

coscos
  

sin


…


sincos


sinsincos …
 coscossin  sincoscos

  costan   sintan …
cos

sin


cos

cos
 …

cos


sinsin   coscoscos

  sin cos

cossin…




cos


 …
cossinsin   coscossin…
 sinsincoscos

(17)

Moment equations

     
 


   …

    







    


  


   …

 




      


 …

    
 


…




  




(18)

Kinematic equations
  tan   sin   cos
   cos  sin 

(19)

또, 시간 업데이트의 

를 구하기 위한 행렬 

F를 구할 때, 오일러각의 연산에서 발생할 수 있

는 특이성(Singularity)를 방지하기 위하여 자코비

안(Jacobian) 계산을 수행한다. 그 식은 다음 식과 

같고 연산 결과로 ×  행렬을 얻을 수 있다.

  ∇ 
 


 


 

 (20)

확장칼만필터 연산 결과로 비정상 비행을 판단 

및 방지 하는 것을 목적으로 하므로, 의 기

준이 필요하다. 따라서 본 연구에서는 을 

50°로 설정하였고, 50°이후의 공력데이터에 대한 

오차를 크게 적용하여 비정상 비행상황에서의 확

장칼만필터 결과값에 대한 불확실성을 높였다.

3.1.2 비정상 비행상황 가정과 회복

비정상 비행상황에 대한 시뮬레이션은 임박실

속(Imminent Stall)에 이은 스핀(Spin)상황을 가

정하는 것으로 한다.
본 연구에서 다루는 확장칼만필터를 이용한 비

정상 비행상황의 판단과 방지에 대한 효과와 결

과를 시뮬레이션을 통해 보다 효과적으로 확증하

기 위하여, 항공기가 실제로 비정상 비행 상태에 

진입했을 경우 정상 상태로의 회복을 위해 취하

는 일련의 과정을 적용하였다. 일반적으로, 실제 

항공기가 비정상 비행 상태에 진입했을 경우의 

대응 방법은 미국연방항공청(FAA, Federal
Aviation Administration)의 항공기 조종 지침서

(Airplane Flying Handbook) 매뉴얼을 따른다. 따

라서 비정상 비행상황에 대한 자동 회복에 대한 

기초 연구로서, 정상 상태 회복을 위해 미국연방

항공청에서 제시한 훈련지침 중 임박실속회복 절

차와 스핀 회복절차를 참고하여 시뮬레이션에 적

용하였다. 그러므로 시뮬레이션에서, 항공기 모델

이 비행 중 비정상 비행상황을 감지한다면 기입

력된 회복절차를 통하여 정상 상태로 회복한다.
비정상 비행상황을 판단 기준이 되는 경계치와 

한계치를 나타내는 정량적인 기준은 Boeing 社
와 NASA Langley 연구소가 공동 연구하여 발표

한 Quantitative Loss-of-Control Criteria(QLC)에 

본 연구에 사용된 항공기 모델에 대한 시뮬레이

션을 반복하여 정하였다[23].
본 연구 이후, 더 다양한 비정상 비행상황에 

대한 시뮬레이션 적용과 더불어 각 상황에 대응

할 수 있는 회복절차를 적용하여 비정상 비행상

황의 종류에 무관하게 각 상황을 판단하여 회복

하거나 예측하여 방지하는 방법을 연구한다.

3.2 비정상 비행상황 판단

비정상 비행 판단 기법은 현재의 항공기 상태

변수와 확장칼만필터 알고리즘의 결과로 얻어지

는 현재 예측값을 비교하고, 예측값이 지정된 비

정상 비행 한계를 넘어서는지 확인한다. 결과적

으로 상태변수 값 를 비교하여 현재 항공기가 

비정상 비행상황에 들어섰는지 혹은 정상 비행 

상태인지 판단한다.
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Figure 5에서 점선은 항공기의 현재 상태변수를 

의미하며 실선은 확장칼만필터의 예측값을 의미한

다. 시뮬레이션에서 정상상태 비행을 하는 것으로 

가정된 항공기는, 점선의 그래프에서 확인할 수 있

듯이 약 75초부터 임박실속상황에 들어서고, 이후 

스핀 상황으로 돌입한다. 그러나 확장칼만필터 알

고리즘을 이용해 비정상 비행상황을 판단하는 기법

이 적용된 실선의 경우, 최초로 비정상 비행상황이 

감지되는 75초에 정상상태를 회복하기 위해 속도를 

증가시키고 각 상태변수를 0점으로 되돌리려는 회

Fig. 5. The actual value(dotted), The EKF
value(solid)

Fig. 6. The change of residual  values

복기동을 수행하여 항공기가 스핀 상황에 들어서기 

전에 정상상태를 회복한다.
Figure 6은 Fig. 5에서 나타난 상태변수의 차이를 

보다 확실하게 나타내는 지표로서, 확장칼만필터의 

연산으로 얻는 예측값 


와 센서에서 실제로 출

력되는 상태 변수인 의 차인 의 그래프이다.

각 그래프에서 가장 상단과 하단에 위치한 파선

(dashed line)은 비정상 비행상황으로 판단되는 

한계치를 나타내며, 1점 쇄선(dash-dotted line)은 

경계치를 나타낸다. 실제로 임박실속에 진입하는 

약 75초 이후   의 잔차값이 한계치를 넘는 

것을 확인 할 수 있으며, 이를 원으로서 표시하

였다.

3.3 비정상 비행상황 방지

확장칼만필터를 이용한 비정상 비행 방지의 개

념은 아래 Fig. 7과 같이 Fig. 3에서 언급한 확장

칼만필터 알고리즘의 I 단계, 즉 시간 업데이트

를 반복 수행하여 수 초 후에 기체가 나타낼 상

태변수 값을 현재 시점에서 얻음으로써 수 초 후 

기체가 비정상 비행상황에 들어설 것인지를 판단

하는 것이 목적이다. 확장칼만필터를 이용한 수 

초 간의 예측 실행 시 제어입력 또한 그 예측을 

위한 미래 시간에서 계산되어야 하며, 이를 위하

여 항공기의 제어를 위해서 앞서 설계된 비선형 

제어기법인 백스텝핑 제어기의 구조를 사용한다.
시뮬레이션은 비정상 비행상황 판단 기법과 같

이 점진적으로 임박실속 상황에 진입하며 실속에 

빠진 후 스핀 상태로 변환되는 상황을 가정한다.
Fig. 8은 비정상 비행 방지 시뮬레이션의 결과이

며, Fig. 6과 마찬가지로 한계치를 의미하는 파

선, 경계치를 의미하는 1점 쇄선, 항공기의 현재 

상태변수를 의미하는 점선과 확장칼만필터 연산

에 의한 예측값을 의미한다. 그래프에서 점선은 

약 75초부터    값이 직접적으로 큰 변화를 

보이고 약 80초에서는 받음각이 한계치를 벗어나

며, 임박실속 상황 이후 항공기가 스핀상황에 진

입함에 따라 속도를 제외한 대부분의 상태변수가 

큰 변화를 보이며 추락함을 나타낸다. 그러나 그

래프의 실선은 임박실속 상황이 발생하기 전,

Fig. 7. Upset prediction method using EKF
time update
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Fig. 8. Comparison of true states with
predicted states after 1.5 seconds

Fig. 9. Changes near the quantitative standard
to the upset situation of the actual
value(dotted) and the EKF predicted
value(solid)

 의 예측값이 경계치에 닿은 약 75초에 정상상

태 회복을 위한 조치를 취함으로써 비정상 상황

에 진입하지 않았음을 보여준다.
비정상 비행상황 방지는 확장칼만필터의 예측

값이 항공기가 비정상 비행상황에 진입하기 전,
정상 상황을 미리 극복하는 것이 목표이다, Fig.
9는 확장칼만필터를 이용한 방지 기법이 사건이 

발생하기 전에 앞서서 판단했는지를 확인하기 위

해 주요 예측값 그래프를 확대한 것을 나타낸다.
그래프에서, 확장칼만필터가 예측값이 항공기의 

1.5초 후 상태변수를 연산하기 때문에, 예측값인 

실선이 현재 상태변수를 나타내는 점선보다 1.5
초 앞서 평행 위상 이동한 것과 같은 모습을 보

여준다. 이 실선들이 약 78초에  의 예측값들이

경계치를 나타내는 1점 쇄선을 넘어섬에 따라 항

공기가 곧 비정상 상황에 들어설 수 있는 불안전

한 상태임을 판단하게 되고, 스스로 정상상태 회

복을 위한 조치를 수행하였음을 보여준다.
따라서, 본 시뮬레이션 결과는 비정상 비행상

황에 대한 판단과 회복, 예측과 방지기법 연구에 

확장칼만필터를 이용한 모델기반 실시간 상태추

정 및 예측 결과가 활용될 수 있음을 보여준다.

Ⅳ. 결 론

확장칼만필터를 이용한 비정상 비행상황 판단

과 방지에 관한 연구를 진행하였다. 일반적인 확

장칼만필터 알고리즘을 구성하고, F-18 HARV의 

시스템 모델을 적용하였으며 노이즈 요소인 

  
  을 설정하였다. 또, 연구 목적 달성을 

위해 받음각 50° 이상에서는 공력 데이터에 불확

실성을 크게 부여하였다.
비정상 비행상황 판단 시뮬레이션 결과로, 확

장칼만필터 알고리즘을 수행해 얻게 되는 예측값 

 으로 실제 상태변수와의 변화 양상을 확인하

였으며, 잔차  값의 증감 변화를 통해 기체가 

비정상 비행상황에 진입하였음을 판단하여 정상상

태로 회복하기 위한 기동을 수행함을 확인했다.
비정상 비행상황 방지 시뮬레이션에서는 1.5초 이

후에 나타날 상태변수를 현재 시간에 표시하는 결

과를 표기하였고 그 결과 1.5초 이후에 진입하게 

될 비정상 비행상황을 미리 판단하고 정상 상태를 

유지할 수 있었다.
차후, 더 다양한 비정상 비행상황에 대한 시뮬레

이션을 진행하고, 각각에 대한 대처법을 입력하여 

비정상 비행상황의 종류와 관계없이 정상 상태를 유

지할 수 있는 연구를 계획 중이다. 또 각 상황에 대

한 정량적인 한계치와 경계치에 대한 연구를 수행함

과 동시에 플래그를 통한 보다 더 객관적으로 상황

을 판단하는 연구를 진행할 계획이다. 궁극적으로는 

항공기의 자율 운용을 위한 기초연구로 발전시키

는 것을 목적으로 한다.
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되었음.
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