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ABSTRACT

This paper presents a neural network controller design for complex damage to a blended
wing Unmanned Aerial Vehicle(UAV): partial loss of main wing and vertical tail.
Longitudinal/lateral axis instability and the change of flight dynamics is investigated via
numerical simulation. Based on this, neural network based adaptive controller combined with
two types of feedback linearization are designed in order to compensate for the complex
damage. Performance of two kinds of dynamic inversion controllers is analyzed against
complex damage. According to the structure of the dynamic inversion controller, the
performance difference is confirmed in normal situation and under damaged situation.
Numerical simulation verifies that the instability from the complex damage of the UAV can
be stabilized via the proposed adaptive controller.

초 록

본 논문에서는 전익형 무인항공기의 복합손상을 고려한 신경망 적응제어기 연구 결과를
기술하였다. 여기서 복합손상이란 무인항공기의 주익과 수직미익의 동시 손상을 의미한다.
시뮬레이션을 통하여 종/횡축 불안정성과 비행역학 특성을 확인하였다. 이를 바탕으로 두
가지 형태의 역변환 제어기 기반 적응형 신경망 제어기를 설계하였다. 또한 두 가지 역변
환 제어기 구조에 따라 무인항공기의 복합 손상 시 제어 성능 분석을 수행하였다. 역변환
제어기 구조에 따라서 일반 상황과 손상 상황에서 성능 차이를 확인하였다. 최종적으로 무
인기에 발생된 복합손상으로 인한 항공기의 불안정성은 적용된 제어기를 통하여 극복할 수
있음을 확인하였다.
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\Ⅰ. 서 론

최근의 무인항공기는 임무범위를 넓히며 다양
한 역할을 수행하고 있다. 국내 무인기는 군용
정찰용으로 시작하여 발전하였고, 현재는 민수용
으로 범위를 넓혀 방송촬영이나 환경보호, 재난·
방재, 농업, 물류 운송에까지 확대되고 있다[1].
무인항공기의 다양한 임무 중에서 전투임무의

경우 손실발생 가능성이 가장 높은 임무라고 할
수 있으며, 이러한 전투임무를 수행하는 무인항
공기의 경우 임무 특성으로 인하여 낮은 피탐율
을 갖기 위하여 전익형 형상을 갖는 경우가 많
다. 이러한 전익형 형상의 항공기의 경우 전통적
인 항공기 형상에 비하여 항공기 손상 시 많은
단점을 갖고 있다. 전통적인 형상의 항공기는 주
익과 미익이 각각의 역할을 수행하며, 각 부분의
일부 손상 시 상호 보완이 가능한 반면 전익형
형상의 경우 동체와 연결된 복합형 동체에서 모
든 역할을 담당한다. 따라서 손상 시 전통적인
형상에 비하여 많은 단점을 갖고 있다. 이는 다
음 2장에서 다시 다루기로 한다.
최근 연구 현황을 살펴보면, 생존 확률을 높이

기 위하여 재형상 제어기가 폭넓게 사용되고 있
다[2,3]. MIT에서는 쿼드로터 무인기를 위한
MRAC(Model Reference Adaptive Control)를 설
계하여 쿼드로터 프로펠러 지름의 약 25%를 비
행 중 파손시키는 비행시험을 통하여 설계된 제
어기의 성능을 입증하였다[4]. 또한 Georgia
Tech에서는 항공기의 구조물과 작동기의 손상을
고려한 유도/제어 기법을 설계하여 비행시험을
수행하였다[5]. 충남대학교에서는 전익형 무인항
공기의 우측 주익 손상을 고려한 제어기법을 설
계하여 비행시험을 수행한바 있다[6]. 서울대학교
에서는 주익이 손상된 항공기에 대하여 신경망
제어기를 설계하고 PCH를 적용한 시뮬레이션을
수행하였다[7].
본 논문은 전익형 무인항공기의 복합손상을

고려한 모델링을 수행하고, 신경망 제어기를 적
용하여 복합손상을 극복할 수 있음을 확인하였
다. 또한 두 가지 형태의 역변환 제어기를 사용
하여 각 제어기의 구조별 성능을 확인하였다.
본 논문의 구성은 다음과 같다. 2장에서는 무

인항공기 모델링을 다룬다. 전익형 항공기의 형
태와 복합 손상을 고려한 수치 모델링을 수행하

였다. 3장에서는 제어기 설계를 수행하였다. 3.1
장은 역변환 제어기 설계, 3.2장에서는 신경망 제
어기 설계, 3.3장은 두 가지 역변환 제어기 구조
에 대한 설명, 3.4장은 제어기에 사용된 변수들에
대한 내용을 담고 있다. 4장은 수치시뮬레이션
결과와 각 제어기별 결과에 대한 분석을 수행하
였다. 마지막으로 5장은 결론으로 마무리 하였다.

Ⅱ. 무인항공기 모델링

본 논문에서 고려한 항공기의 형상은 다음
Fig. 1과 같다. 동체 날개 혼합형 구조를 갖고 있
으며, 동체 중앙에 수직미익이 존재 한다. 전장
1.85 m, 주익길이(span) 2 m, 총 12 kg의 최대이
륙중량을 고려하였다. 식 (1), (2)는 외형 손상이
발생될 때 항공기에 고려되는 힘 모멘트 방적식
이다. 기존에 고려되지 않는 에 대한 항목이 추
가된다. 본 무인항공기에 대한 기본적인 비행역
학적 특성은 참고문헌[8]에 자세히 설명되어 있
다. 그림에서 주익과 수직미익에 색이 다르게 표
현된 부분은 본 연구에서 고려된 파손 부위이며,
주익 모멘트 면적기준 22%, 수직미익 25%이다.

 





××


 (1)

  


×


× × ×(2)

Table 1은 항공기 손상 시 고려되는 항목을
나타내었다. 항공기의 무게는 감소하고, 감소된
무게로 인하여 항공기의 무게중심과 관성모멘트
값이 변화된다. 관성모멘트의 경우 항공기가 대
칭으로 되어 있기 때문에 고려되지 않던 값들을

Fig. 1. Damage Configuration of the
Blended Wing Body UAV

Key Words : Blended-Wing UAV(전익형 무인기), Complex Damage(복합 손상), Neural
Network Controller(신경망 제어기)
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Parameter Contents of Change

Mass ′   

C.G. ′   

M.O.I.  , ≠ 0

Aerodynamic coef. 
′   

Table 1. Parameter Change due to
Damage

* ′ : Damaged;  : No Damage;  : Variation

새로 고려해야 한다. 공력계수의 경우 손상에 따
라 많은 양이 변화 되며, 본 연구에서는 손상에
따른 공력계수를 풍동실험을 통하여 측정된 값을
사용하였다[8]. 이러한 전익형 항공기는 정상 상
태에서 종축 안정성을 확보하기 위하여 역캠버
에어포일을 사용하는데, 이는 항공기 주익 파손
시 주익으로 인한 횡축 불안정성을 유발함과 동
시에 역캠버로 인해 유발되던 피칭 모멘트의 감
소로 종축 불안정성을 유발한다.

Ⅲ. 제어기 설계

3장에서는 역변환 제어기, 신경망 적응제어기,
두 가지 역변환 제어기의 형태, 제어기 파라미터
에 대하여 기술하였다. 본 논문에서 사용되는 제
어기는 역변환 제어기와 신경망 적응제어기를 혼
합하여 사용하고 있으며, 각 제어기의 역할은 다
음과 같다. 역변환 제어기는 손상이 일어나지 않
은 기본모델을 기반으로, 제어명령 생성을 위한
역변환 파라미터를 얻어낸다. 역변환 파라미터는
모델링 오차를 포함하고 있으며, 손상이 발생하

지 않은 상황에서는 신경망 제어기가 이러한 모
델링오차를 보상하여 시스템 제어 성능을 향상
시킬 수 있다. 신경회로망 제어기는 손상이 없는
상황에서는 모델링 되지 않은 오차를 보상하는
역할을 수행하지만, 손상 발생시 시스템을 식별
하지 않고 오차를 보상할 수 있는 장점이 있다.
Fig. 2는 전체적인 제어기 구조를 나타내고 있다.

3.1 역변환 제어기

역변환 제어기 설계는 다음과 같다. 다음 식
(3), (4)와 같은 선형 시스템을 고려하였다.

 (3)

  (4)

여기서  , 는 상태벡터로 롤각, 롤 각속도,
피치각, 피치 각속도로 표현된다. 식 (4)를 알려
진 동역학 부분 과 불확실성 부분 로 표현하
면 아래 식 (5)와 같다. 여기서 알려진 동역학 부
분 를 의사제어입력 로 표현하면 다음 식
(6)과 같다.


 (5)

  (6)

이때 의사제어 입력 는 가속도항, 제어입력, 신
경망의 적응신호로 아래 식 (7)과 같이 구성된다.

   (7)

의사입력의 선형제어기를 PD로 고려하면 다음
식 (8), (9)와 같다.

Fig. 2. Neural Network Controller Structure
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 
   (8)


    (9)

위의 식 (8), (9)를 행렬식으로 정리하면 아래
식 (10)과 같다.

 
   (10)

여기서,

 



 


 

 
(11)

 






 (12)

위의 식 (11), (12)를 식 (10)에 넣어 정리하면
아래 식 (13)과 같다.











 


 


 

 

















  (13)

여기서  , 는 양수인 상수이다. 이로 인하

여 시스템 행렬 A는 안정화 되고, 적응신호가 모
델 불확실성을 보상한다면 시스템은 안정하게 된
다. 최종적인 제어 입력은 식 (5)의 의사제어 입
력의 역변환 값으로 얻을 수 있다.

 

 (14)

3.2 신경망 적응 제어기

본 논문에서 설계하는 신경망 적응 제어기는
손상이 없는 기존 비행조건에서는 역변환 제어기
의 모델링되지 않은 부분에 대한 오차를 보상하
는 역할을 수행한다. 그러나 무인기에 손상이 발
생한 경우 손상을 따로 인지하는 과정 없이, 역
변환 오차와 손상 상태의 오차를 포함하여 최종
적인 비행체의 제어 오차를 보상함으로써, 손상
을 빠르게 극복 할 수 있는 장점이 있다. 신경회
로망의 입력변수는 아래 식 (15)와 같다. 각축에
같은 값을 사용하였다.

          (15)

은닉층에서는 식 (16)과 같은 시그모이드 활성
함수를 사용하여 입력변수를 활성화 시킨다. 여
기서 는 activation potential이고 는 식 (17)과
같다.

 



(16)

    (17)

신경회로망 입출력 제어이득의 업데이트 함수
는 다음 식 (18), (19)를 사용하였다[9].

     (18)

 
  (19)

여기서 는 다음 식 (20)의 리아프노프 방정
식의 해이다.

   (20)

3.3 역변환 제어기 구조

아래 Fig. 3과 Fig. 4는 각각 축이 분리된 역
변환 제어기, 축이 결합된 역변환 제어기와 적응
제어기의 구조를 나타낸다. 두 가지 형태의 역변
환 제어기중 첫 번째는 종/횡축이 분리된 형태의
역변환 제어기로 다음 식 (21), (22)와 같다.

   
(21)

    
(22)

Fig. 3. Axis separation dynamic inversion
controller

Fig. 4. Axis integration dynamic inversion
controller
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두 번째는 종/횡축을 결합하여 역변환 제어기
를 설계 하였다. 제어기는 식 (23)과 같다.










































 










 (23)

각각의 제어기는 다른 장점을 갖는데, 첫 번째
제어기는 설계가 간단하고 구조가 단순하다는 장
점이 있고, 두 번째 제어기는 역변환 오차가 감
소하는 장점이 있다. 다음 장에서 두 가지 역변
환 제어기 형태를 적용한 시뮬레이션을 통하여
성능을 비교하였다.

3.4 제어기 파라미터

다음 Table 2는 시뮬레이션에 사용된 제어기
의 파라미터를 나타내었다.

Parameter Roll axis Pitch axis

 400 400

 28.28 28.28

 0.5 5

 5 50

Activation
potential [1 4 8 16 32] [1 4 8 16 32]

 0.01 0.01

Q


 


 

 


 


 

 

Table 2. Controller Parameter

Ⅳ. 수치 시뮬레이션

MATLAB/Simulink를 통하여 수치 시뮬레이
션을 수행하였다. 대상 무인항공기는 30 m/s의
비행속도로 100 m의 고도를 비행하는 조건을 고
려하였다. 본 논문에서 고려한 항공기 복합손상
은 주익과 수직미익의 손상을 동시에 고려하였
다. 주익의 손상은 우측 날개 중 모멘트면적 기
준 22% 손상을 고려하였고, 수직미익의 경우
25% 손상을 고려하였다. 각 조종면의 경우 주익
과, 수직미익의 파손과 같은 비율로 효과가 감소
된다고 가정하였다.

4.1 시뮬레이션 조건

시뮬레이션 조건은 아래 Table 3과 같은 조건을
고려하였으며, 손상 유·무/제어기 형태에 따라서
총 네 가지 상황에 대한 시뮬레이션을 수행하였다.

Damage
Condition

Controller
type

Case 1
(Section 4.2.1)

No
damage

Axis
separation

Case 2
(Section 4.2.2)

No
damage

Axis
integration

Case 3
(Section 4.3.1)

Complex
damage

Axis
separation

Case 4
(Section 4.3.2)

Complex
damage

Axis
integration

Table 3. Simulation conditions

Figure 5는 시뮬레이션에 사용된 기준입력을
나타내고 있다. 기준입력의 경우 더블렛 입력을
2차 시스템으로 근사화 하여 사용하였다. 이때
사용된 파라미터는 Table 4와 같다. 롤각 명령의
경우 시뮬레이션 시작 6초 후부터 ±2.5도 더블렛
입력이 총 4초간 입력되고, 이후 피치축 명령의
경우 16초부터 ±2.5도 더블렛 입력이 총 4초간
입력된다.
전체 시뮬레이션 중 복합손상은 시뮬레이션

시작 후 1초에 발생되며, 이로 인하여 급격한 롤
축과 피치축 변화가 일어나게 된다.
대기모델과 바람모델의 경우 Matlab에서 제공

하고 있는 ISA atmosphere model과 Dryden
wind turbulence model을 이용하여 구성하였으
며, 바람 강도는 비행속도의 20%인 6 m/s로 가
정하였다.

Fig. 5. Reference command inputs

Parameter Roll axis Pitch axis

 0.707 0.707

 20 20

Table 4. Command Reference model
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4.2 손상이 없는 상황 시뮬레이션

4.2.1과 4.2.2장에서는 손상이 없는 상황을 고
려하여 시뮬레이션을 수행하였다. 각 시뮬레이션
을 통하여, 두 가지 형태의 제어기가 갖는 기본
적인 제어성능을 확인하였다. 4.2.1장에서는 손상
이 없는 상황에서 축 분리 형태로 구성된 역변환
제어기를 적용하였고, 4.2.2장에서는 손상이 없는
상황에서 축 결합 형태로 구성된 역변환 제어기
를 적용하였다.

4.2.1 축 분리 역변환 제어기(Case 1)

손상이 발생하지 않는 경우, 역변환 제어기와
신경망 제어기가 잘 작동하여 명령추종 성능이
좋은 편이며, 각 축에 명령을 인가했을 때 커플
링 효과가 거의 나타나지 않음을 알 수 있다.
항공기 상태 오차의 경우 종축의 경우 약

±0.5deg, 횡축의 경우 약 ±1deg 수준으로 명령을
잘 추종함을 알 수 있다.

Fig. 6. Responses of state

Fig. 7. Attitude error

Fig. 8. Responses of state

Fig. 9. Attitude error

4.2.2 축 결합 역변환(Case 2)

손상이 발생하지 않은 경우, 축 결합 역변환
제어기가 적용된 시뮬레이션서도 이전의 Case 1
경우와 비슷한 결과를 나타내었다. 축간 커플링
효과도 작게 나타나며, 상태 오차의 경우도 이전
Case 1과 비슷한 결과를 나타내었다.
Case 2의 항공기 상태 오차도 이전의 경우 비

슷한 값을 갖는다. 종축의 경우 ±0.5deg, 횡축의
경우 약 ±1deg 수준으로 명령을 잘 추종함을 알
수 있다. 위 결과에서 손상이 발생하지 않는 경
우 제어기의 성능은 역변환 제어기의 형태에 관
계없이 비슷한 경향을 나타냄을 알 수 있다.

4.3 복합 손상 상황 시뮬레이션

4.3.1과 4.3.2장에서는 복합손상이 이루어진 상
황을 고려하여 시뮬레이션을 수행하였다. 복합
손상은 앞에서 말했던 바와 같이 1초에 손상이
발생하며, 우측 주익과 수직미익이 동시에 손상
된다고 고려하였다. 조종면의 경우도 손상되는
부위와 같은 비율로 손상을 고려하였다.
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4.3.1 축 분리 역변환 제어기(Case 3)

아래 Fig. 10은 복합 손상이 발생한 항공기의
시뮬레이션 결과이다. 시뮬레이션 시작 1초 후에
항공기의 복합 손상이 발생한다. 이후 더블렛 입
력을 통하여 항공기의 반응을 확인하였다. 손상
이 발생한 직후 항공기의 롤 움직임은 크게 변하
지만, 신경망 적응 제어기가 작동하여 롤 움직임
의 발산을 억제하는 것을 알 수 있다.
손상된 항공기는 종축과 횡축사이의 커플링

효과가 나타나며 이는 시뮬레이션 16초에서 피치
명령 인가 시, 롤 움직임이 같이 발생하는 것으
로 확인할 수 있다.
Figure 11의 항공기 상태 오차는 이전의 손상

이 없는 경우에 비하여 오차가 크게 발생한 것을
알 수 있다. 앞서 말했던 바와 같이, 피치 명령을
인가할 때 롤 반응이 나타나며 커플링 오차가 발
생되는 것을 확인할 수 있다.
Figure 12는 신경망 적응제어기의 출력층 이

득을 시간에 따라 나타낸 그래프이다. 초기 손상
시 항공기 상태 오차를 감소시키기 위하여, 적응
이득이 빠르게 증가하는 것을 확인할 수 있다.

Fig. 10. Responses of state

Fig. 11. Attitude error

Fig. 12. NN adaptation weight W

Fig. 13. Responses of throttle and control
surfaces

Fig. 13은 이때 각 조종면의 반응을 나타내었다.
각 조종면은 손상이 발생함에 따라 비행체를

안정화하기 위한 명령을 발생시키며, 새로운 조
종면 트림 값을 갖는 것을 확인할 수 있다.

4.3.2 축 결합 역변환 제어기(Case 4)

축 결합 역변환 제어기를 적용한 Fig. 14의 결
과는 전체적으로 이전의 시뮬레이션 Case 3과 비
슷한 결과를 나타낸다. 손상발생 직후 제어기가 작
동하여 오차를 빠르게 제거하는 것을 알 수 있다.

Fig. 14. Responses of state
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Fig. 15. Attitude error

Fig. 16. NN adaptation weight W

그러나 Fig. 15의 상태 오차를 확인하면 축 결
합 제어기의 경우가 축 분리 제어기에 비하여 상
대적으로 높은 오차를 갖는 것을 알 수 있다. 초
기 항공기 손상으로 인하여 발생되는 상태 오차
의 값은 매우 비슷한 수치와 경향을 갖는다. 그
러나 이후 항공기 제어명령이 인가된 경우 축간
커플링 효과가 발생하고 이에 따른 오차가 커지
는 것을 알 수 있다.
Figure 16은 이때 신경망 적응 이득을 나타낸

다. 종축의 이득을 확인해 보면, 앞서 나타난 항공
기 손상으로 인한 오차를 보상하기 위하여 제어이
득 값이 증가한 것을 알 수 있으며, 이전의 Case
3의 Fig. 12의 값보다 큰 값을 갖는 것을 알 수
있다. Fig. 17은 조종면 반응을 나타내고 있다.

4.4 결과 분석

Table 5는 Case 1과 Case 2의 상태오차에 대
한 norm 값과, 신경망 출력층 이득의 norm 값을
나타내었다. 손상이 발생하지 않은 조건에서 항
공기 상태오차와 신경망 출력층 이득은 매우 비
슷한 값을 나타낸다. 전반적으로 Case 1의 결과
가 좋은 값으로 나타나고 있으나, 매우 유사한

Fig. 17. Responses of throttle and control
surfaces

결과 값임을 알 수 있다.
Table 6은 Case 3과 Case 4의 상태오차에 대

한 norm 값과, 신경망 출력층 이득의 norm 값을
나타내었다. 손상이 발생한 경우 항공기 상태오
차와 신경망 출력층 이득은 Case 3이 Case 4에
비하여 더 좋은 결과를 나타내었다.
이러한 결과는 축이 분리된 제어기의 경우 항

공기 손상 시 변화되는 역변환 계수가, 분리된
각 축에만 영향을 미치게 된다. 그러나 축이 결
합된 경우 각축의 역변환 계수값의 오차가 다른
축에 영향을 미치게 되어, 앞선 4.3장의 결과와 같
은 축간 커플링 효과를 발생시켜 제어기 성능에
나쁜 영향을 나타낸다고 판단된다. 따라서 역변환
제어기를 사용하여 기본 제어기를 설계하는 경우
축을 분리하여 설계하는 것이 전체적인 시스템에
서 좋은 결과를 나타낼 것이라고 판단된다.

Case 1 vs Case 2

State
error

Theta 6.3897 ≈ 6.4017

Phi 13.7646 ≈ 13.8040

Weight
W

Theta 7.2706 < 8.1927

Phi 28.8675 ≈ 28.8242

Table 5. Comparison of no damage
condition simulation

Case 3 vs Case 4

State
error

Theta 6.9578 < 8.039235

Phi 34.3974 ≈ 34.14697

Weight
W

Theta 22.5105 < 71.74313

Phi 606.5763 ≈ 606.6386

Table 6. Comparison of complex damage
condition simulation
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Ⅴ. 결 론

본 논문은 전익형 무인항공기의 복합 손상을
고려한 모델링을 수행하고, 제어기를 설계하여
시뮬레이션을 수행하였다. 항공기 모델링의 경우
풍동실험을 통해 공력계수를 추출하여 파손된 항
공기 모델을 구축하였다. 제어기의 경우 역변환
제어기를 기본 제어기로 설계하고, 신경망 적응
제어기를 적용하여 역변환 오차를 보상하였다.
이때역변환 제어기를 두 가지 형태로 설계하여
각 제어기별로 성능을 비교하였다. 시뮬레이션의
경우 총 네 가지 케이스로 분류하여 항공기 파손
전후 비교와, 역변환 제어기 형태에 따른 비교를
수행하였다. 각 제어기별 상태 오차를 분석하여
제어기 적용 시 예상되는 장·단점을 분석하였다.
항공기에 손상이 발생한 경우 역변환 제어기의
축을 분리하여 설계한 경우 축간 커플링 효과가
감소하여 더 작은 오차를 갖고 나은 성능을 나타
내는 것을 확인하였다. 적용된 제어기 모두 항공
기 손상 시 효과적으로 불안정성을 제거하였으
며, 손상 이후에도 항공기를 제어 가능함을 확인
하였다. 역변환 제어기를 사용하는 항공기의 경
우 손상이 예측 되는 임무를 갖는다면, 축간 분
리된 역변환 제어기를 설계하는 것이 항공기 손
상 시 더 좋은 제어 성능을 나타낼 수 있을 것으
로 판단된다. 향후에는 횡축에 러더 조종면을 포
함한 역변환 제어기를 설계하고, 유도기법을 적
용하여 항공기 손상 상황에서 임무 수행 가능성
을 확인하는 연구를 수행하고자 한다.
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