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Abstract

A typical way to reduce the number of hardware redundancy configurations is to implement them as analytical

techniques for detecting, identifying and accepting failures with micro-controller. In this paper, one of the analytical

techniques, the fault detection filter, is applied to aircraft turbofan engine system. The fault detection filter is a special

type of observer that has the advantage of being able to determine the location of failures by maintaining a constant

direction in the output space in the event of a particular failure. We present a single input/output dynamic system

modeling of air turbine system in turbofan engine, a fault detection filter design, and simulation results applying it.

Simulation results show that fault detection can be effectively applied as a sensitivity effect to the directionality of the

detection filter.

요 약

하드웨어이중화 구성 수를 줄이는 대표적인 방법은 마이크로컨트롤러로 고장을 검출, 식별 및 수용을위한 해석적 기법으

로 구현하는 것이다. 본 논문에서는 해석적 기법 중 하나인 고장검출 필터를 항공기터보팬 엔진 시스템에 적용하였다. 고장

검출 필터는 특수한 형태의 관측기로써 특정한 고장 발생시 잔차가 출력 공간에서 일정한 방향을 유지함으로써 고장의 위치

판별이 가능한 장점이 있다. 이에 본 논문에서는 터보팬 엔진 내 공기 터빈 시스템의 단일 입출력 동적 시스템 모델링, 고장

검출 필터 설계 및 이를 적용한 모의실험 결과를 나타내었다. 모의실험 결과를 통해 고장 검출 필터가 갖는 방향성에 대한

민감성 효과로 고장 검출이 유효하게 적용될 수 있음을 보였다.
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Ⅰ. 서론

현재 항공기 터보팬 엔진은 엔진 성능과 효율을

높일 수 있는 전자식 컨트롤러로 개발되고 있다.

이로 인해 제어 시스템 내의 많은 센서, 액추에이

터, 전자 부품 등이 고장에 취약하다. 이러한 취약

성으로 인해 컨트롤러는 내결함성, 즉 하나 또는

여러 구성 요소의 오작동을 포함하지만 고장 허용

기능을 수행할 수 있도록 설계되고 있다. 터빈 엔

진과 같은 복잡한 시스템은 중요한 구성 요소를 중
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Fig. 1. Block Diagram of Fault Detection Filter.

그림 1. 고장 검출 필터 블록 다이어그램

복으로 설치하고, 구성 요소가 고장 났을 때 사용

할 수 있는 백업 모드를 제공하며, 적절한 보상이

선택될 수 있도록 다양한 오작동 감지 및 식별 수단

을 시스템에 통합함으로써 내결함성을 갖는다[1].

엔진 컨트롤러와 함께 제어 기법에 대한 분석 작

업은 1970년대 초에 본격적으로 시작되었다. 통합

추진 제어 시스템 프로그램에서 전자식 흡입구/엔

진 제어기를 F-111E 항공기에 탑재하여 비행 시험

을 하였다. 이 시스템은 센서 고장을 진단하고 실

패한 측정치에 대한 교체 값을 추정하기 위해 단순

한 정상 상태 엔진 모델을 사용하였다. 그러나 모

델의 단순함 때문에 큰 크기의 고장만 제대로 식별

할 수 있었다.

1970년대 중반, 미 해군은 통합 디지털 전자 제어

(Full-Authority Digital Electronic Control, FADEC)

프로그램을 시작하였다. 여기에는 General Electric

과 Pratt & Whitney Aircraft에서 계획한 수많은

액추에이터를 조절하는 비행 가능한 엔진 탑재 컨

트롤러를 개발하기 위한 별도의 프로젝트가 포함

되어 있었다. FADEC 프로그램과 동시에, 상태 공

간 제어 이론을 Pratt & Whitney F100 터보팬의

제어 법칙 설계에 적용하려는 시도도 있었다. Pratt

& Whitney F100 엔진은 후기 연소기가 장착된 터

보팬 엔진이며 F-15 이글, F-16 파이팅 팰콘에 사

용되었다. General Electric사의 FADEC은 고장 검

출 및 식별을 위해 엔진의 동적 모델을 사용한 최

초의 컨트롤러이다[2].

고장 검출은 동적 시스템에서 결함이라고도 하는

고장을 감지하는 프로세스를 말한다. 고장을 감지

하는 방법에는 여러 가지가 있다. 가장 간단한 것

은 불(Boolean) 로직을 사용하여 고정된 임계값을

보고 확인하는 것이다. 다른 방법으로는 퍼지 논리,

파라미터 추정, 전문가 시스템, 통계 분석 및 패리

티 공간 방법 등이 있다[3-5].

기존에 터보제트 엔진 시스템의 고장 검출 및 진

단을 위해 신경망 이론을 적용한 연구 사례가 있다

[6]. 신경망 이론의 도입은 강인성과 적응성 문제를

해결하기에 적합하다고 볼 수는 있으나 모델의 정확

도가 많은 실험데이터에 의존한다는 단점도 있다.

본 논문에서는 터보팬 엔진의 공기 터빈 시스템

고장 검출을 위한 고장 검출 필터를 설계하고 모의

실험을 수행하였다. 고장 검출 필터는 특정한 고장

을 감지하도록 조정된 상태 추정기이다. 고장 검출

필터는 Beard와 Jones에 의해 각각 1971년, 1973년

에 소개된 방법으로서 관측기를 설계하는데 있어

서 고유 벡터를 특정한 고장의 발생 시 잔차가 출

력 공간에서 일정한 방향으로만 나타나도록 해주

는 기법이다[7, 8]. 이 기법은 하나의 필터를 설계

하여 다수의 고장 개소를 판별할 수 있어 다수의

고장을 판별하기 위해 각각의 고장에 따른 관측기

를 설계하여 적용하는 방법에 비해 구성이 간단하

고 고장 검출 시스템의 복잡도 및 시스템 자원 사

용 요구를 줄일 수 있다는 장점이 있다.

본 논문의 구성은 다음과 같다. 2장에서 고장 검

출 필터의 이론과 필터를 설계하는 절차에 대하여

설명한다. 3장에서 터보팬 엔진의 단일 입출력 공

기 터빈 시스템을 모델링하고 설계한 고장 검출 필

터를 적용하였다. 4장에서 이에 대한 모의실험을

수행하고 고장 검출 필터의 유효성을 보였다.

Ⅱ. 고장 검출 필터

1. 고장 검출 필터 이론

가장 단순한 고장 검출 방법은 두 가지 유사한

구성 요소의 성능을 비교하는 것이다. 즉 두 구성

요소의 불일치는 고장을 나타낸다. 두 가지 중 어

느 것이 고장이 발생하였는지 각각을 세 번째 구성

요소와 비교하여 확인한다. 이러한 투표(voting) 절

차 기법은 간단하지만 삼중화는 비용이 많이 들고

무겁거나 부피가 클 수 있다. 임베디드 컴퓨터의

출현으로 시스템 내 구성 요소의 동작을 컴퓨터 계

산값으로 대체하는 고장 검출 및 식별이 실현가능

하게 되었다. 그 중에는 센서, 액추에이터 및 시스

템의 동적 요소를 포함한 다양한 구성 요소를 동시

에 모니터링하는 기법인 고장 검출 필터가 있다.

고장 검출 필터는 시스템의 선형 동적 모델을 통

합하고 시스템의 성능을 모델의 예측과 비교한다.
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그림 1은 고장 검출 필터의 블록 다이어그램이다.

모델은 시스템과 동일한 제어 입력을 받으므로 모

델의 출력은 일반적으로 시스템의 출력과 일치한

다. 그러나 센서, 액추에이터 또는 동적 구성 요소

중 어느 구성 요소가 고장이 나면 작동을 중단하고

고장을 표시한다.

기준 모델은 일반적으로 고장 검출에 사용되며,

검출 필터가 다른 기법과 구별되는 점은 고장 구성

요소를 식별하는 방법이다. 모델의 예측값과 시스

템 측정값 간의 차이인 잔차는 특정 잔차 또는 잔

차의 특정 조합이 나타나는 방식으로 모델이 특정

한 불일치에 반응하도록 하는 방식으로 모델의 입

력에 다시 공급된다. 특정 잔차 또는 잔차의 조합

은 고장 성분에 해당한다. 즉, 검출 필터에 의해 모

니터링되는 성분 중 하나가 고장이 나면 가능한 모

든 잔차를 구성하는 벡터 공간이 한 방향으로 고정

되는 방식으로 모델을 통해 다시 필터링된다. 잔차

벡터의 방향은 고장 성분에 해당하지만 고유하지

않은 경우도 있다. 대부분의 경우 방향은 고장 방식

과는 무관하므로 검출 필터를 설계할 때 수많은 고

장 모드를 가정할 필요가 없다. 이러한 점과 잔차

벡터의 단방향 특성이 고장 검출 필터의 이점이다.

고장 검출 필터의 구조는 칼만 필터 또는 관측기

의 구조와 유사하지만 피드백 이득 행렬은 현저하

게 다르다. 예를 들어 칼만 필터는 시스템 상태의

추정치를 최적화하기 위해 노이즈가 포함된 측정

과 시스템 모델과의 관계를 사용한다. 그러나 고장

검출 필터는 측정의 예측을 서로 분리하기 위해 모

델 관계를 사용하고 고장은 잔차를 생성하며 이 잔

차는 필터를 통해 전파되지 않는다. 칼만 필터는

구성 요소가 오작동할 때 잔차를 생성하지만, 이

잔차는 보통 한 방향으로 고정되지 않는다. 또한

칼만 필터는 최적의 상태 추정기로서 원인에 관계

없이 모든 잔차를 억제한다. 반면에 고장 검출 필

터는 잔차가 많이 감쇠되도록 설계하지 않으며 이

잔차를 한 방향으로 고정하여 고장으로 생성된 잔

차를 강조한다.

고장 검출 필터는 상태 추정기로도 사용될 수 있

지만 고장 검출에 대한 요구 사항 때문에 최적 필

터가 될 필요는 없다. 그러나 고장 검출 필터는 고

장이 발생한 후에도 단방향 고장 시그니처에 관련

되지 않은 추정치가 정확성을 유지한다. 또한 고장

식별 후 적절한 보상이 이루어지면 고장 검출 필터

는 정상적으로 작동을 재개한다. 예를 들어, 고장

센서를 분리하면 고장 시그니처가 제거된다. 그러

면 손실된 측정치에 대한 필터의 추정치를 해당 측

정치로 대체할 수 있다.

2. 고장 검출 필터의 구조

고장 검출 필터에 의해 모니터링되는 모든 시스

템은 관측 가능한 역학을 가진 선형 시불변 모델로

표현 가능해야 한다. 여기에서는 연속적인 측정과

입력이 있는 시스템만 고려한다.

우리는 다음과 같은 선형 방정식으로 시스템을

표현한다.

   
  

(1)

벡터 는 상태 변수로 구성되며, 는 제어 입력

벡터이며, 는 측정 벡터이다. 의 차원은 , 의

차원은 1, 의 차원은 이다. 행렬 은 시스

템의 특성을 나타낸다. 이 표현은 그림 3과 같은 방

법으로 고장 검출 필터 내의 기준 모델로 통합된

다. 고장 검출 필터의 상태 방정식은 다음과 같다.

     
  

(2)

여기서 는 기준 모델의 상태, 는 예측 측정 벡

터이다.

잔차 벡터는 측정값과 모델의 측정값에 대한 예

측 간의 차이로 구성된 벡터이다.

    (3)

의 요소는 고장 검출 및 식별에 사용되는 관측

량이다. 우리는 모델의 상태 예측을 나타내기 위해

또 다른 벡터 를 정의한다.

   (4)

Fig. 2. Air Turbine System.

그림 2. 공기 터빈 시스템
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식 (1)～(4)을 사용하여 잔차 의 동작을 확인할

수 있다. 식 (4)을 미분하면 다음과 같다.

  
 (5)

식 (1) 및 (2)를 식 (5)에 대입하면 다음과 같다.

  
  

   

  

마지막으로 정리하면,

  
  

(6)

가 시스템이 정상적으로 작동 중일 때 시

스템을 정확하게 표현한다고 가정하면 식 (6)은 고

장이 없을 경우에 항상 유효하다.

피드백 행렬 를 적절하게 선택하는 것이 고장

검출 필터 설계의 목적이다. 한 가지 조건은 부정

확한 초기 조건 또는 거짓 노이즈에 의해 유입된

편차 가 소멸되어 정확한 추적이 가능하도록 하는

것이다. 또 다른 하나는 시스템의 선택된 여러 구

성 요소 중 하나에 고장이 발생하면 잔차 공간에서

특정 시불변 방향을 갖는 잔차가 나타난다는 것이

다. 선택적 요구 사항은 센서 고장으로 인한 잔차

를 잔차 공간의 고유한 평면에 국한하는 것이다.

고장 검출 필터의 특징은 이러한 요구 사항이 호환

되며 다양한 구성 요소에서 나오는 잔차의 방향이

고장이 발생하는 방식과 무관하다는 것이다.

Ⅲ. 공기 터빈 시스템

그림 2은 공기 터빈 시스템을 보여준다. 이 시스템

은 정압 급기, 압력 레귤레이터(pressure regulator),

소형 고속 터빈으로 구성되어 있다. 이것은 일정한

압력의 공기를 공급한다. 급기, 압력 레귤레이터로

부터 밸브를 제어하여 터빈의 속도를 제어할 수 있

다. 공기는 터빈 블레이드를 통과한다. 제어 장치는

부하 변동을 처리하기 위해 공기압을 조절해야 한

다. 압력 레귤레이터의 센서로 밸브의 다운스트림

공기압 을 측정하고 타코미터로 터빈의 회전 속

도 를 측정한다.

압력 레귤레이터와 터빈은 그림 3의 블록 다이어

그램에 표시된 것처럼 선형 1차 메커니즘으로 모델

링된다. 레귤레이터와 터빈의 이득은 와 , 이

들의 시상수 이득 과 로 표현되는 2차 시스템

전달 함수는




 


∙ 


(7)

여기서 은 터빈의 속도, 는 압력 레귤레이터에

대한 제어 입력을 나타낸다. 레귤레이터 다운스트

림의 총 압력 는 시스템이 평형 상태에 있을 때

와 의 곱과 같다.

  
(8) 

상태 벡터로 를 정의하면 식 (8)을 단일 행

렬 식으로 표현할 수 있다.




 










 


 

 



 










 





 (9)

측정 방정식은 다음과 같다.




 









 


 

 


 





(10)

, 은 센서의 출력을 나타낸다. 여기서 두 센

서 출력은 와 의 측정값이다.

최종적으로 다음 형식의 선형 필터를 구성한다.




 











 


 

 




 










 


 

 




 


 

 

(11)

필터에 의해 생성된 잔차 벡터는 다음과 같다.




 










 


 

 

(12)

다음과 같이 을 선택할 경우 이 선형 필

터는 고장 검출 필터가 된다.

1. 필터는 항상 안정적이다.

2. 압력 레귤레이터가 오작동하는 경우  및 

간에는 불일치가 나타나지만  및 간에는

불일치가 나타나지 않는다.

3. 터빈이 오작동하는 경우, (예를 들어 일부 터

빈 블레이드의 손상으로 인한 효율의 빠른 감

(333)
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소)  및 간에 불일치가 나타나지만
 및

간에는 불일치가 나타나지 않는다.

조건 1에서  및 에 대해 하한선을 설정하고

조건 2, 3에서 과 에 대한 고정값을 규정한다.

다음의 검사를 통해 를 확인할 수 있다. 원하는

대로 지정할 수 있는 두 개의 시상수 와 를 놓

자. 방정식에서 다음과 같이 를 선택한다고 가정

하자.

 



 


 

 





 


  

  
(13)

이제 필터의 안정성에 대해 과 가 어떤 영향

을 미치는지 알아보자. 식 (13)을 식 (11)의 에 대

입하면 필터의 출력은 다음과 같다.

 ∙ ∙  
  ∙ ∙ ∙ 

  

(14)

 와  이라 하면 이 방정식은 다음과 같

이 정리된다.

 ∙ ∙ 

  ∙  ∙ 

(15)

잔차 과 은 다음과 같이 동작한다.

   
     ∙

   
  

   ∙

(16)

따라서 과 는  및 의 시간 반응과 관련된

시상수이다. 따라서 필터가 안정적이려면 양수이어

야 한다. 이의 크기는 과도 잔차의 감소율을 나타

내며, 오동작 또는 기준 모델과 시스템 간의 불일

치로 인한 정상 상태 잔차의 크기를 조절한다.

식 (16)은 (12)과 같다. 실제로 과 는

 의 고유값이다. 레귤레이터 고장에 의해

생성된 잔차 는 모델을 통해 전파되지 않고 은

0이 되지 않으며 반대로 터빈 오작동에 의해 야기

된 은 에 영향을 미치지 않는다.

Fig. 3. Block Diagram of Air Turbine System with Fault

Detection Filter.

그림 3. 공기 터빈 시스템과 고장 검출 필터 블록 다이어그램

Ⅳ. 모의실험 결과

이 장에서는 터보팬 엔진의 공기 터빈 시스템의 고

장 상황을 모사하고 고장 검출 필터의 유효성을 보인

다. 공기 터빈 시스템과 고장 검출 필터를 MATLAB

으로 구현하고 시뮬레이션하였다.

그림 4는 압력 레귤레이터 제어 입력(  )에

대한 응답과 잔차를 보여준다. 그림 5는 타코미터

출력과 잔차이다. 터빈 시상수 을 각각 0.3으로

설정하였다. 압력 레귤레이터 응답에 비해 터빈 속

도 응답이 지연되고 있음을 확인할 수 있다. 그림 4

와 5는 고장이 없는 상태이기 때문에 잔차가 0에

가까운 매우 작은 값임을 확인할 수 있다.

그림 6에서 압력 레귤레이터에 고장이 나면 잔차

가 0이 아님을 확인할 수 있다. 또한 그림 7에서 압

력 레귤레이터는 정상적으로 작동하지만 타코미터

가 정상적으로 작동하지 않으면 잔차가 0이 아님을

확인할 수 있다. 잔차 정보는 고장 상태임을 분명

히 보여주고 있다.

Fig. 4. Pressure Regulator Output and Residual Error (Normal).

그림 4. 압력 레귤레이터 출력과 잔차(정상 상태)
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Fig. 5. Tachometer Output and Residual Error (Normal).

그림 5. 타코미터 출력과 잔차(정상 상태)

Fig. 6. Pressure Regulator Output and Residual Error

(Failure).

그림 6. 압력 레귤레이터 출력과 잔차(고장 시)

Fig. 7. Tachometer Output and Residual Error (Failure).

그림 7. 타코미터 출력과 잔차(고장 시)

Ⅴ. 결론

본 논문에서는 항공기 터보팬 엔진의 공기 터빈

시스템의 고장을 효과적으로 감지하기 위해 고장

검출 필터를 설계하였다. 공기 터빈 시스템을 단일

입출력 시스템으로 모델링하고 압력 레귤레이터

센서, 타코미터 출력과 고장 검출 필터 출력을 비

교하여 고장의 유무 결과를 보임으로써 설계된 고

장 검출 필터의 유효성을 보였다. 하지만 실제 전

체 터보팬 엔진과 같은 복잡한 시스템에 대해서 이

렇게 필터를 간단하게 설계할 수는 없다. 다중 입

출력, 교차 결합 상태 변수로 인하여 고장 검출 필

터 이론에 입각한 새로운 해석적 방법이 필요하다.

또한 복잡한 터보팬 엔진 시스템의 신뢰성을 더욱

향상시키기 위해 모델 기반 고장 검출에 기계 학습

이나 딥 러닝과 같은 인공 지능 또는 데이터 주도

기반의 기법을 도입할 수 있다[9, 10]. 향후 이러한

연구를 수행할 계획이다.
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