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ABSTRACT

Study on Fault Diagnostics of a Turboprop Engine Using Inverse 

Performance Model and Artificial Intelligent Methods

                                     by Lim, Semyeong

                                     Advisor : Prof. Kong, Changduk, Ph. D.

                                     Department of Aerospace Engineering,

                                     Graduate School of Chosun University

Recently, the health monitoring system of major gas path components of gas 

turbine uses mostly the model based method like the Gas Path Analysis (GPA). This 

method is to find quantity changes of component performance characteristic 

parameters such as isentropic efficiency and mass flow parameter by comparing 

between measured engine performance parameters such as temperatures, pressures, 

rotational speeds, fuel consumption, etc. and clean engine performance parameters 

without any engine faults which are calculated by the base engine performance 

model.

Recently, the expert engine diagnostic systems using the artificial intelligent 

methods such as Neural Networks (NNs), Fuzzy Logic and Genetic Algorithms (GAs) 

have been studied to improve the model based method. Among them the NNs are 

mostly used to the engine fault diagnostic system due to its good learning 

performance, but it has a drawback due to low accuracy and long learning time to 

build learning data base if there are large amount of learning data. In addition, it 

has a very complex structure for finding effectively single type faults or multiple 

type faults of gas path components.
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This work builds inversely a base performance model of a turboprop engine to be 

used for a high altitude operation UAV using measured performance data, and 

proposes a fault diagnostic system using the base engine performance model and 

the artificial intelligent methods such as Fuzzy logic and Neural Network.

The proposed diagnostic system isolates firstly the faulted components using 

Fuzzy Logic, then quantifies faults of the identified components using the NN leaned 

by fault learning data base, which are obtained from the developed base 

performance model. In leaning the NN, the Feed Forward Back Propagation (FFBP) 

method is used.

Finally, it is verified through several test examples that the component faults 

implanted arbitrarily in the engine are well isolated and quantified by the proposed 

diagnostic system.
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제 1장 서 론

제 1 개 요

항공기용 추진 시스템은 타 추진 기 에 비해 손상이나 고장 시 사고 발생 리스크가

상당히 크다.그 기 때문에 항공기용 추진 시스템의 신뢰성과 내구성을 확보하는 것은

항공기 운용에 있어 매우 요한 일이다.이러한 신뢰성과 내구성,그리고 유용성 등을

확보하기 해 효율 인 정비에 한 심이 커지고 있는데 기존의 방식인 타임 테이블

에 따른 정비는 불필요한 부분까지 모두 정비하는 등 시간이나 비용에 상당히 비효율

인 면이 있다.따라서 최근에는 엔진의 상태를 실시간으로 감시하여 진단하여 필요한

부분만 정비를 수행하는 상태진단 방식이 활발히 연구되어 개발 용이 이루어지고

있다.

본 연구 상 엔진이 일반 으로 사용되는 무인항공기는 조종사가 부재하기 때문에

어떤 이상이 발생할 경우 사 에 이식된 로그램에 의해 처해야함으로 보다 정확한

성능 시뮬 이션과 진단시스템이 요구된다.

Figure1은 미국의 무인항공기와 이스라엘 무인항공기의 주요 고장원인을 분석한 결

과이다.미국의 경우 1986년~2004년 말까지 비행시간 19만4000시간의 통계결과로

동력 로펠러의 고장이 무인항공기 고장 원인의 38%로 차지해 가장 높은 고장원

인이 되고 있는 것으로 나타났다.이스라엘의 경우에도 동력 로펠러 고장이 무인

항공기 체 고장의 32%를 차지하고 있다.

Fig. 1 Fault cause of America and Israel
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표 1은 추진계통의 고장 원인을 분석한 것으로 엔진 자체의 주요 구성품 즉 압축기,

터빈 등에 손상이 발생하는 경우와 연료 시스템,윤활 시스템과 같은 보기류의 고장,로

터 축,베어링과 같은 기계 부품의 마모로 손상패턴을 분류할 수 있다.

Outage Rate % Outage Total Down-Time %
 Control system 24.2  Generator 17.0
 General gas turbine 19.2  Turbine 14.4
 Fuel system 13.1  Compressor 12.0
 Lubrication 11.1  General gas turbine 12.0
 Combustion 8.3  Lubrication 11.5
 Generator control 6.5  Power distribution 9.6
 Power distribution 5.4  Combustion 7.9
 Generator 4.8  Control system 7.5
 Cooling system 3.8  Fuel system 4.7
 Compressor 1.9  Generator control 2.2
 Turbine 1.1  Cooling system 0.9
 Exhaust system 0.6  Exhaust system 0.3

Table 1 Fault rate of propulsion parts and Down times

통계에서 알 수 있듯이 압축기,터빈과 같은 추진시스템의 주요구성품의 경우 손상

발생 빈도는 낮으나 이상이 발생하 을 경우 엔진 체 성능에 미치는 향이 치명 이

며 수리 교체를 한 비용과 Down-time도 다른 부품에 비해 매우 크다.이는 시스

템의 유용성을 감소시키는 주요 원인이 된다.

압축기 블 이드에 오염이 발생하여 3%의 유량감소와 1%의 효율이 감소하게 되

면,약 4.9%의 추력 감소와 1.47%의 비 연료소모율 증가를 가져오게 된다.터빈의 부

식은 효율 감소와 함께 블 이드의 내구성을 하시키는 원인이 되고,부품의 마모는

효율 감소 등 성능 하뿐 아니라 항공기 체의 안정성과 신뢰성을 감소시키게 된다.

로터 축,베어링과 같은 기계 손상은 엔진 수명과 직결되는 것으로 상태진단을 통한

한 리,운용으로 엔진의 수명 연장과 함께 경제 손실을 최소화 할 수 있다.연

료 시스템,윤활 시스템과 같은 보기류의 이상은 연료소모율의 증가를 가져오게 되며,

이것이 지속되었을 경우 엔진의 성능에도 향을 미치게 된다.

이러한 추진시스템의 고장을 최소화하기 해서는 지상정비창과 연계된 온라인 상태

진단 시스템의 구축이 요구된다.상태진단 시스템은 압축기 터빈과 같은 주요구성품

의 성능진단,보기류 부품의 상태 감시를 통해 시스템의 고장을 최소화하고 고장 후
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정비에 소요되는 시간과 비용을 최소화 할 수 있도록 함으로써 최 의 상태에서 운용될

수 있도록 하는 것이다.

고도 40000ft이상의 고공에서 장시간 운용되는 무인항공기의 추진시스템은 무인으로

제어됨에 따라 요구 출력 운용한계의 자동제어가 요구되며,이를 해 정확한 엔진

모델 고고도 작동특성에 한 연구가 필요하다. 한 열악한 환경에서 운용되는 엔

진의 신뢰성과 내구성을 확보하기 해서는 모델기반 상태모니터링 연구가 필요하다.

이러한 모델기반 상태모니터링을 해서는 엔진의 기 성능모델링이 선행되어야 하

며 이는 엔진의 실제 계측 데이터와 시뮬 이션 결과를 비교 분석하여 이상 유무를

단하는 방법으로,엔진 체성능에 크게 향을 주는 압축기 터빈뿐 아니라 기타 구

성품의 정확한 성능모델링이 상태진단의 신뢰성을 보장한다.

엔진의 성능을 정확하게 모사하기 해서는 주요구성품의 시험을 통해 얻어진 성능선

도가 매우 요하다.하지만 이는 엔진 제작사의 고유 자산으로 공개가 되지 않으므로

구매자는 다양한 방법으로 역모델링 방법을 연구해야 한다.

본 연구에서는 무인기용 터보 롭 엔진의 역 모델링 상태진단 연구를 수행하 다.

선행연구로서 마이크로 터보제트 엔진 시험장치를 이용하여 역모델링 연구를 수행해

아 으며 엔진 성능데이터를 활용하여 엔진 구성품의 성능모델링을 수행하고 엔진

모델을 이용하여 성능데이터베이스를 구축하 다.이 게 구축된 데이터베이스를 이용

하여 퍼지룰을 생성하고 한 신경회로망을 훈련시켜 인공지능 진단 로그램을 구성한

후 검증하 다.마지막으로 실제 엔진 데이터를 진단 로그램으로 진단을 수행하 다.
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제 2 기술 황 분석

1.가스터빈엔진 역 모델링 연구

신뢰성 있는 엔진 모델링을 해서는 주요구성품의 성능특성을 담은 성능선도가 필수

이나 이는 제작사의 고유자산을 공개가 되지 않으므로 이를 역으로 구하기 한 연구

가 진행되어 왔다.

Hormouziadis와 Herbig(1974)[1]은 압축기 성능선도의 다양한 양상을 표 할 수 있는

속도 곡선과 효율 등고선을 기술하기 해 유리함수와 타원 근사를 도입하 다.

Dobryanskii와 Martyanova(1989)[2]는 Look-up테이블을 사용하여 성능선도 데이터를

장하고 선형 는 Lagrangian보간법을 이용하여 성능선도의 임의 에서 변수의 값

을 정의하는 방법을 제안하 다.El-Gammal(1991)[3]은 압축기의 선형모델을 한 기

과 알고리즘을 개발하 는데 이 방법은 잘 알려진 성능 데이터로부터 가장 당한 모델

을 객 으로 선택할 수 있도록 한다.Sieros(1997)[4]등은 해석 함수를 사용하여 압

축기와 터빈 성능선도를 비선형으로 표 할 수 있게 하 으며, Orkisz와

Stawarz(1997)[5]는 축류 압축기와 터빈 성능선도의 변수들(유량,압력비,효율,회 수)

사이의 계를 함수 으로 표 하는 방법을 제시하 다.Kurzke(2000)[6]등은 많은 압축

기 성능선도를 통계 으로 해석하고 각 성능선도에서 효율이 최고인 역,유량-속도의

계,속도 선도의 형상 등을 정의하여 새로운 성능선도를 구성하는 방법을 제시하 다.

그러나 이 방법은 성능선도에 한 방 한 자료가 요구됨으로 보유하고 있는 성능데이

터 자료가 은 경우에는 이용하기 어려운 단 이 있다.

국내에서도 공창덕(2006년)등이 엔진 시험데이터를 이용하여 시스템 식별 기법을 이

용하여 압축기와 터빈의 성능선도를 역으로 구성하는 방법을 제시하 으며 (2007년)에

는 제작사에 제공하는 성능덱 데이터로부터 유 알고리즘을 이용하여 성능선도를 역으

로 구성하는 방법을 제시하 다.시험장치 성능덱 데이터를 이용하여 역으로 구성품

성능선도를 식별하는 방법은 2007년 국내특허(제 10-0788212호)로 등록되었다.
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2.추진시스템 성능 모사 연구

1970년 부터 비용이 많이 들고 험도가 높은 엔진 시험을 체하기 한 성능해

석에 한 연구가 활발하게 진행되어왔으며 컴퓨터의 발달과 함께 많은 발 을 이루고

있다.SellerandDaniele(1975)[8]은 다양한 형태의 Turbojet와 Turbofan엔진의 정상상

태 천이성능 해석이 가능한 DYNGEN코드를 개발하 으면 재에도 참고자료로 활

용되고 있다.MacMillan(1974)[9]는 각 구성품별 성능해석 코드를 블록화 하여 거의 모

든 종류의 가스터빈에 한 정상상태 성능해석이 가능한 TURBOMACH 로그램을 개

발하 는데,CranfieldUniversity(U.K)에서 재까지도 보완,수정하여 이용하고 있다.

FishbachandCaddy(1975)[10]은 NNEP를 개발하여 엔진 무게 해석,장착 손실 해석

등을 포함하여 보다 세 한 해석이 가능하도록 하 다.

PalmerandYan(1985)[11]은 TURBOMACH 로그램을 보완하여 TURBOTRANS

로그램을 개발하 으며 주 연소기 유량,후기연소기 유량,바이패스 가스발생기 노

즐 면 제어 알고리즘이 추가되었다.El-Masri(1988)[12]가 개발한 GASCAN 로그

램은 열역학,열 달,유체역학을 공식화하여 보다 세 한 열역학 상을 해석할 수

있도록 하 다.Schobeirietal(1994)은 GETRAN 로그램에서 압축기와 터빈의 성능

모사에서 비 단열과 단열 효과를 계산할 수 있는 알고리즘을 제안하 으며 Bettocchiet

al(1996)[13]과 Crosaetal(1998)[14]는 SIMULINK를 이용하여 GUI성능해석 로그

램을 개발하 다.J.Kurzke(1998)는 임의의 가스터빈 엔진의 정상상태 천이성능 해

석을 한 GUI 로그램인 GASTURB를 개발하여 재 상용 로그램으로 리 이용되

고 있다.
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Fig. 2 GASTURB, Gas turbine engine performance analysis program

NLR(NationalAerospaceLaboratory,TheNetherlands)에서는 군용 Turbojet엔진과

Turbofan엔진의 제어시스템 손상 효과를 해석할 수 있고,성능데이터를 이용한 Health

Monitoring이 가능한 GSP(GasturbineSimulationProgram)을 개발하여 상용화 하 으

며,ReedandAbdollah(1999)는 Java를 기반으로 한 ONYX system을 개발하 다.이

로그램은 Object-oriented시스템으로 Web상에서 구동이 가능하다.
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Fig. 3 GSP, Gas turbine engine performance analysis program

AFFDL(AirForceFlightDynamicsLaboratory)의 기술보고서에서는 장착에 의한 흡

입구와 배기노즐의 성능데이터를 포함한 성능해석 로그램 개발에 한 내용을 포함하

고 있다. 한 Cranfield의 “PropulsionSystem PerformanceandIntegration”Short

Course자료에는 장착에 따른 흡입구과 배기노즐의 성능에 해 제시되어 있으며,

ESDU 기술보고서는 장착에 의한 손실,비행속도 기조건의 변화가 발생시키는 성

능손실에 해 분석하고 있다.

Baxevanidis(2001)는 고고도에서 장시간 운용되는 무인항공기의 성능에 한 연구를

수행하 으며,Maggioetal(2002)등은 추진시스템의 신뢰성 평가에 한 연구 결과를

발표하 다. 한, Milanesetal(2004)등은 연소기의 내구성을 강화하기 한 방안에

해 연구를 수행하고,Veeretal(2004)등은 가스터빈 엔진의 신뢰성 유용성 평가와

함께 상태를 측할 수 있는 FRAME을 개발한 바 있다.
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Fig. 4 main/starting window, FRAME

국내에서도 1990년 에 들어 성능모사에 한 요성을 인식하고 그에 한 연구가

진행되고 있으나 선진국에 비해 아직 그 기술력이 미흡한 실정이다.1990년 국방

과학연구소에서는 소모성 소형 터보엔진 개발을 수행하며 자체개발 성능해석 코드

DYNGEN코드를 이용한 터보제트 엔진의 정상상태 천이성능해석에 한 연구가 수

행되었으며 2000년에는 KT-1기본훈련기 개발과 연 하여 터보 롭 추진시스템의 정,

동 성능모사 로그램 개발에 한 연구를 수행하 으며 흡입구등의 장착손실을 고려

한 성능해석의 기 연구가 수행되었다.

3.추진시스템 상태 진단 연구

가스터빈 엔진의 신뢰성을 높이기 해 운용 상태를 실시간으로 감시하고 진단할 수

있는 시스템에 한 연구와 개발이 연구기 련 산업체를 심으로 이루어지고 있

으며 최근 상용화된 시스템들이 운용 에 있다.

모델 기반 온라인 상태감시에 한 연구는 1974년 Urban이 공기와 연소가스가 통과

하는 구성품의 효율 감소와 질량유량의 변화량으로 엔진성능을 측하는 방법인 선형

GPA 이론을 제시하며 본격화 되었다.이 방법은 고장 시 엔진 체의 성능과 운용에

치명 인 향을 미치는 주요구성품(압축기,연소기,터빈 등)의 상태를 정량 으로 분

석하여 주요구성품의 상태를 진단하고 고장의 원인을 측한다.그 후로 GPA 기법의

성능을 향상시키기 한 연구들이 활발히 진행되어 Grewal(1988)[15]는 선형 GPA 이론
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을 이용하여 다양한 성능 하의 원인을 분석하고 모델링 하 으며

Diakunchak(1992)[16]은 산업용 가스터빈의 성능 하 실험을 통해 고장 원인과 엔진 상

태의 계를 연구하 다.House(1992)[17]은 터보축 엔진을 한 선형 GPA 로그램을

개발하 으며 Esher(1995)[18,19]는 선형 GPA 기법의 한계를 극복하기 한 비선형

GPA 기법을 제안하고 임의 엔진에 용할 수 있는 비선형 GPA 기법을 이용한 객체지

향 로그램을 개발하 다.MacDonald(1993)는 GE-F404엔진의 EHM을 한 동 거

동 모사에 한 연구를 수행하 으며 천이상태에서의 GPA(GasPathAnalysis)를 수행

하고 그 결과를 제어기와 연계하는 알고리즘을 제시하 다.성능진단에 인공지능 이론

을 용함으로써 진단 시스템의 성능을 향상시키기 한 연구도 다수 진행되었는데

Vivian(1993)은 GPA 기법에 KBS(KnowlegeBasedSystem)를 용한 가스터빈 엔진의

진단 문가 시스템 개발에 한 연구를 수행하 으며 Boucherma(1994)는 신경회로망

이론을 이용한 터보 제 이터의 손상탐지와 진단에 한 연구를 수행하 다.

Zhou(1998)는 퍼지논리를 이용하여 엔진 손상을 탐지하고 신경회로망 이론을 용하여

진단과 손상 패턴을 분류하는 지능형 진단 시스템의 개발에 한 연구 결과를 발표하

으며 Patel(1998)은 가스터빈 엔진의 모델링을 SIMULINK를 이용하여 수행하고 신경회

로망을 통해 엔진 고장을 진단하는 연구를 수행하 다.Kim(1998)[20]은 신경회로망 이

론을 용함으로써 GPA의 가스 경로 해석 방법을 이용할 때 발생하는 다수의 측정 변

수 선정 문제를 해결하여 보다 은 계측변수로 원하는 진단 결과를 얻고자 하 다.

DePold(1999)는 진단을 해 신경회로망을 이용하고 엔진의 상태를 측할 수 있는

문가 시스템에 한 연구를 수행하 다.Merrington(1994)[21]은 Model-Based기법을

이용하여 엔진 고장을 진단하 으며 Sampath(2002)는 유 자 알고리즘을 이용하여 엔

진 손상을 진단하는 방법을 제안하 다.Palade(2002)등은 산업용 가스터빈 엔진을

SIMULINK를 이용하여 모델링하고 Neuro-Fuzzy기법을 이용하여 손상을 탐지하고 분

리하는 FDI(FaultDetectionandIsolation)시스템에 한 연구를 수행하 다.이 연구

에서는 신경회로망의 학습 시스템 식별 능력과 Fuzzy시스템의 다양한 환경에서 보

다 인간의 지능에 가깝게 지식을 표 하는 기능을 목하여 진단 시스템의 기능이 향상

됨을 보여주었다.
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Fig. 5 Neuro-fuzzy based FDI scheme

2000년 부터 미국의 NASA GlennResearchCenter를 심으로 추진 시스템의 통

합 3D (three-dimension) 해석이 가능한 NPSS (Numerical Propulsion System

Simulation)개발 로젝트가 시작되었다.Figure6과 같이 NPSS는 객체지향 로그래

(objectorientedprogramming)을 사용하여 고 신뢰 해석(high-fidelityanalysis)과 수

치 확 기법(numericalzoomingtechnique)이 가능한 로그램으로써 재 미국 우주

항공 표 시뮬 이션으로 사용되고 있다.이에 유럽에서도 추진시스템의 개발 시간과

비용을 감하기 한 유럽 가스터빈 표 시뮬 이션인 PROOSIS(PRopulsionObject

OrientedSImulationSoftware)개발 로젝트를 시작하여 재 수정 보완 에 있다.
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Fig. 6 Major elements of NPSS

Fig. 7 GE90-94B: Coupling of 3-D full engine model with 0-D cycle 

model

엔진의 상태를 실시간으로 감시하고 고장시 안 한 운용을 한 제어 로직에 한 연

구도 진행되었는데,Cue(1991)등은 CF-18항공기를 한 엔진의 성능 진단과 고장 시

체 로직의 가동을 비행 상태에서 실시간으로 수행하는 IECMS(In-flightEngine

Condition Monitoring System)의 개발에 한 연구를 발표하 으며 Kerr(1992)등은

KalmanFilter알고리즘을 이용하여 가스터빈 엔진의 손상 여부를 실시간으로 측하는
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방법을 제안하 다.

국내에서도 최근 가스터빈 엔진 상태진단 시스템에 한 심이 증가하며 항공기

가스터빈 엔진 개발 로젝트와 함께 연구가 증가하고 있다.1990년 에는 압축기와 터

빈의 성능 하를 진단할 수 있는 GPA(GasPathAnalysis)알고리즘에 한 연구가 많

이 진행되었으며 2000년 에는 한국형 헬기개발,스마트무인기 개발,5MW 산업용 가

스터빈 개발과 련하여 신경회로망,퍼지알고리즘 등 인공지능 이론을 용한 고장진

단 기술개발에 한 연구가 이루어지고 있다.
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제 3 연구 내용 범

본 연구에서는 무인기용 터보 롭엔진의 역모델링과 이 게 제작한 기 엔진 모델을

이용하여 인공지능 진단 로그램을 제작하 다.

먼 역모델링 연구 기법 연구와 실제 시험 데이터 활용 방안 연구를 해 선행 연구

로서 마이크로 터보제트 엔진의 시험 장치를 구성하고 이를 이용하여 성능시험을 수행

해 얻어진 데이터를 기반으로 마이크로 터보제트 엔진의 구성품 성능선도 역생성과 기

엔진 모델을 제작하 다.그리고 다시 성능 시험을 수행하여 얻어진 성능 데이터와

제작된 엔진 모델 시뮬 이션 결과를 비교하여 검증하 다.

우선 정확한 성능모델링과 해석을 해서는 주요 구성품의 성능선도 확보가 필수 이

다.그러나 성능선도는 제작사의 고유자산으로 공개가 되지 않아 구매자 는 연구자

입장에서는 실제 엔진의 성능선도를 사용하여 모델링을 하는 것은 불가능하며 일반 으

로 공개된 유사 엔진의 성능선도를 축척하여 이용한다.

일반 으로 이용되어오던 성능선도 축척방법은 제작사에서 제공한 설계 성능을 기

으로 얻은 축척 비율로 역의 성능선도를 축척한다.이 게 축척된 성능선도를

이용하는 경우 설계 부근의 성능은 실제 엔진과 유사하나 설계 에서 멀어질수록 실

제 엔진의 성능과는 동떨어진 해석결과를 보인다는 것이다.

이에 공창덕 등은 성능선도 상의 한 운용 (설계 )을 기 으로한 축척이 아닌 여러

운용 에서 얻은 축척 비율로 성능선도를 식별하는 System IdentificationMethod와 유

자 알고리즘을 통해 운용환경 변화에 따른 성능선도를 식별하는 GeneticAlgorithm

Method,두 방법을 모두 사용하여 성능선도를 식별하는 HybridMethod를 연구하 다.

본 연구에서는 System Identification Method를 개선하여 Inverse Identification

Method를 제안하 다.본 연구에서 사용한 이 방법은 성능데이터로부터 역으로 계산하

여 성능선도를 식별하는 방법으로서 비교 높은 정확도를 확보할 수 있다.

이 게 선행 연구에서 얻어진 연구 결과와 경험을 바탕으로 1차 으로 터보 롭 엔진

의 성능덱을 이용하여 다양한 조건에서의 성능 데이터를 축 하 다.이 게 축 된 성

능데이터에서부터 열역학 계산과 InverseIdentificationMethod를 이용하여 상 엔

진의 성능선도를 식별하 다.
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이 게 식별된 성능선도를 검증하기 해 C++을 이용하여 추진시스템의 성능모델링

을 수행하 다.흡입구,압축기,연소기,압축기터빈,동력터빈 등 각 구성품을 모델링하

고 운용 을 가정하여 동축으로 연결된 압축기와 터빈 사이의 일 합을 만족하는 운

용 을 찾도록 하 다.그리고 기 엔진 모델은 계산 결과와 성능덱의 결과를 비교하

여 검증하 다.

그 후에 제작된 기 엔진 성능 모델을 이용하여 성능 하에 따른 다양한 조건에서

의 성능데이터베이스를 구축하 다.

2차 으로 구축된 성능데이터베이스를 이용하여 퍼지룰을 생성하고 신경회로망을 훈

련시켜 퍼지-신경망 인공지능 진단 로그램을 제작하 다.

진단 로그램은 정성 인 고장진단을 하는 퍼지로직 부분과 정량 인 고장진단을

하는 신경회로망 부분으로 나뉘며 동력터빈 입구 온도,배기가스 온도,연료 유량,토크

를 입력 값으로 압축기,고압터빈, 압터빈의 유량함수와 효율이 출력 값이다.

7개로 정의한 FaultCase에 해당하는 경우가 없을 경우 클린엔진으로 별하게 된다.

이 게 제작된 진단 로그램은 강제로 손상을 값으로 고장 진단을 잘 수행하는지

검증하 으며 실제 엔진 시험 데이터를 이용하여 진단을 수행하 다.
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제 2장 엔진 시험 장치를 이용한 역 모델링 연구

제 1 시험장치 구성

1. 상 엔진

시험장치의 구성에는 I-Complete사의 I-Jet130엔진을 사용하 다.i-Jet130은 추

력 137.2N 의 소형 터보제트 엔진으로 주로 RadioControlMicroAircraft의 추진장

치로 사용되고 있으며 1단 원심 압축기,역류 애 러형 연소실,1단 축류 터빈으로 구성

되어 있다. 한 연료 공 을 한 연료펌 ,연료필터,연료밸 화 러그,

StarterMotor등의 accessory가 있으며 ECU에 의해 자동으로 제어된다.원활한 시동

을 해 시동 시에는 로 가스가 사용되고 idle이상 정상 작동 시에는 로신 연료

가 공 된다.Table2는 I-jet130엔진의 주요 제원이다[22].

Type Turbojet

Compressor 1stagecentrifugal

CombustionChamber Reverseflow annular

Turbine 1stageaxial

Thrust

(max.@126000rpm)
137.2N(30.86lbf)

Thrust

(idle@32000rpm)
4.02N(0.9lbf)

ExhaustGasTemperature(max.) 853K

FuelConsumption 0.139g/N/h

Fuel Kerosene,JetA1

StartGas Propane

LubricationOil MobilJet2,Exxon2380

Fuel-oilMixingRatio 20:1

Dimensions 115mm ∅ x320mm L

Table 2 Specification of I-130
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2.엔진 센싱 홀

공기속도,압축기 입/출구와 터빈 출구의 온도 압력을 측정하기 하여 Figure8

과 같이 Sensinghole을 만들고 압력 측정용 튜 ,온도 센서,공기 속도 센서를 장착하

다[23],[24],[25].

Fig. 8 Engine sensing hole

3.Testcell

테스트 셀은 추력 를 지지해주고,터보제트 엔진 시험 발생할 수 있는 험으로

부터 시험자를 보호해주는 안 이스 역할을 한다. 한 고온의 배기가스를 안 하게

배출하기 한 배기구가 장착되어 있으며 데이터 모니터링 운용이 쉽고 편리하도록

설계 제작하 다.Figure9는 제작 완료된 테스트 셀이다.
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Fig. 9 Test cell

제 2 데이터 계측 획득 시스템

데이터 모니터링 획득 장치는 NI(NationalInstruments)사에서 개발한 LabVIEW

를 사용하 다.

1.Real-TimeMonitoringSystem

실시간 모니터링 화면은 사용자가 엔진 테스트 실시간으로 계측되는 데이터를 한

에 쉽게 읽고 확인할 수 있도록 배치하 다.시험 장치에서 모니터링 획득되는 데

이터는 압축기 입구 온도와 압력,압축기 출구 온도와 압력,터빈 출구 온도와 압력,연

료유량,추력 값이다.Figure10은 LabVIEW를 이용하여 구성한 로그래 한 론트

패 과 그 블록 다이어그램이다.
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Fig. 10 Front Panel and Block Diagram

2.데이터 획득 시스템

데이터 획득 장치로는 NICompactDAQ하드웨어를 사용하 으며 시험장치에서 계측

되는 센서의 아날로그 신호를 간단한 러그 앤 이로 빠르고 정확한 측정이 가능하

다.Figure11은 DAQ장비를 사용한 데이터 획득 시스템의 배선도이다.



- 19 -

Fig. 11 Layout of signal line of data acquisition system

제 3 실험 데이터를 이용한 성능선도 역생성

실험은 i-Jet130엔진의 50%,60%,70%,80%,90%에 해당하는 RPM별로 수행하

다.데이터 획득은 각 RPM별로 10Hz로 30 씩 이루어졌다.

1.성능선도 역생성

실험 데이터를 이용한 구성품 성능선도 축척을 한 계산 차는 Figure12와 같다.

먼 ,각 구성품 축척인자들을 결정하기 해 시험장치의 실험으로부터 얻어진 각 RPM

별 성능 데이터인 온도,압력,연료유량,추력과 식 (1)과 (2)를 이용하여 배기제트 속도

(Cj)와 공기유량(WA)을 계산한다[26].













 

 


 















                                               (1)

                                                                 (2)

 : specific heat at constant pressure, 
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 : nozzle efficiency assumed as 0.98, 

 : turbine exit temperature, 

 : turbine exit pressure, F: thrust.

 : ambient pressure,  : specific heat ratio, 

WA : air flow rate, f : fuel flow rate,  

Fig. 12 Flow of component map generation using 

experimental test data

이 게 획득된 배기제트 속도(Cj)와 공기유량 데이터(WA)로부터 열역학 방정식을

이용하여 역으로 압축기와 터빈의 압력비,유량함수 등의 성능데이터를 계산해 낼 수

있다.Figure13은 90% RPM에서의 압축기 성능 데이터이다.
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Fig. 13 Performance data of 90% RPM Compressor

이 게 획득된 구성품 성능 데이터는 수치해석 기법으로 정리하여 각 조건에서의

설계 성능 값으로 용했다.수치해석 기법은 노이즈 제거와 경향분석을 해 획득

된 데이터들의 최 과 최소 사이를 다섯 구간으로 구분하여 그 구간들 가장 많
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은 데이터가 집 되어있는 구간을 선별하여 평균값을 취하는 방법을 사용하 다.

Figure14는 수치해석 방법에 한 설명을 그림으로 나타낸 것이다.

Fig. 14 Numerical technique

Table3은 5가지 RPM 조건에서의 구성품 성능 값들이다.

RPM 50% 60% 70% 80% 90%

Compressor PR 1.38111 1.59784 1.82956 2.14715 2.51732

MFP 0.28153 0.43770 0.55305 0.66590 0.74716

ETA 0.88376 0.87287 0.85212 0.80921 0.78778

Turbine PR 1.23557 1.35727 1.50442 1.66064 1.79238

MFP 0.40982 0.54162 0.59095 0.62968 0.62410

ETA 0.55344 0.56185 0.59867 0.61593 0.63509

Table 3 Performance parameter values of compressor and turbine

이 게 구한 축척인자는 시스템 식별 기법을 통해 유사 엔진의 성능 선도를 스 일링

하는데 사용된다[27]. 사용된 마더맵으로는 압축기에는 Rad1kg.map를 터빈에는

NASAVG68.map를 사용하 다.

제 4 성능해석 결과

Figure15는 시스템 식별 기법을 통해 스 일링 된 I-Jet130엔진의 성능 맵이다.
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Fig. 15 Generated maps of compressor and turbine

C++를 이용하여 상엔진의 정상상태 성능모델을 구성하 으며[28] 다시

70000~100000RPM범 에서 가스터빈 시험 장치를 사용하여 얻어진 데이터로 실험 데

이터를 통해 축척하는 방법으로 얻어진 성능선도를 사용한 성능 해석결과와 비교하여

검증하 다.Figure16은 상엔진의 성능모델의 Flow chart이며 Figure17은 비교 검

증의 결과를 나타낸 것이다.
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Fig. 16 Flow chart of performance simulation program using C++

Fig. 17 Result of verification

TT2:압축기 출구 온도,PT2:압축기 출구 압력,TT4:터빈 출구 온도,

PT4:터빈 출구 압력,F:추력

해석 결과를 살펴보면,해석 결과가 체 작동 역에서 7% 이내의 오차를 보이는 것
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을 볼 수 있다.가장 높은 오차를 보인 70000RPM은 50% RPM 정도 부근이며 고

RPM에서는 오차율이 은 것을 확인 할 수 있었다.

이 게 선행 연구된 시험 장치를 이용한 역모델링 연구를 통해 역식별 역모델링 기법

에 한 기 를 확립하고 한 후에 실제 항공기용 터보 롭 엔진의 시험 데이터의 분

석 활용에 한 방안을 연구하 다.
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제 3장 터보 롭엔진의 역 모델링 연구

제 1 상 엔진

연구 상 엔진으로는 P&W(Pratt& Whitney)사에서 개발한 PT6A-67터보 롭 엔

진을 선정하 다.이 엔진은 4단 축류와 1단 원심이 결합된 혼합형 압축기와 역 환형

기화식 연소기,1단 압축기 터빈과 분리 축 방식의 정속 제어가 가능한 2단 축류 동력

터빈으로 구성되어 있다.그 외 2단의 감속기어 박스가 있으며 1200hp로 출력이

Flat-rated되어있다.

동력 터빈 축은 압축기 터빈 축과 별개로 감속기어 박스를 통해 후면 로펠러를 회

시켜 추력을 얻는다.이스라엘에서 운용 인 헤론이 PT6A-67엔진을 사용하는 표

인 무인기이다.

연구 상 엔진의 지상정지 표 기상태에서의 설계 주요 성능은 Table4와 같

다.

Fig. 18 PT6A-67 Turboprop Engine
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운 용 조 건 S/L,StaticStandard

가스발생기 속도(rpm) 39,000

동력터빈 속도(rpm) 29,894

로펠러 회 속도(rpm) 1,700

ITT(k) 1,113

출력 (HP) 1,700(1200으로 Flat-rated)

량 (kg) 230

Table 4 Design point performance of PT6A-67 turboprop

제 2 성능덱 데이터 분석

1.입력조건

-고도 조건 :0~45000ft

-속도 조건 :M0~M0.5

-엔진 출력 조건 :MaxTakeoff(RC=1),Max Climb(RC=3),Max Cruise(RC=4),

80% Max Cruise(RC=5),60% Max Cruise(RC=6),30% Max Cruise(RC=7),Flight

Idle(RC=8)

-ExhaustArea:94sq.inch

-ExhaustAngle:6도

-ESHP계산을 한 Propeller효율 :85%

-PRF(ProbeRecoveryFactor):1.0

-WfOption:AverageNew EnginewithLHV18,400BTU/lb

-ChargeHeating:3℃

-Ram recovery:0.9

-AccessoryreductiongearboxpowerHP:12.1HP(9KWatt)

-InterstageBleed:0

-CompressorDel.Bleed:0.00

-IntakePressureLoss:0.0

-ExhaustPressureLoss:0.0



- 28 -

-ExhaustDepression:0.0

-PropellerShaftSpeed:1700.constant

-RatingCode:1,3,4,5,6,7,8

2.성능덱 데이터 분석

PT6A-67엔진의 입력값에는 고도,속도,외기온도조건,엔진 조건(ratingcode;max

TO,MaxClimb,MaxCruise,80% MaxCR,60% MaxCR,30% MaxCR,Flight

idle),압축기 블리드공기 분출,동력분출(PowerTakeoff),배기구 면 각도, 로펠

러 효율,Inletchargeheating,ram recovery,propellershaftspeed가 있고 출력값으로

는 SHP,Fuelflow,sfc,gasgeneratorspeed,airflow,P1,P2.5,P3,P7,P2.5bleed,P3

bleed,T1,T2.5,T3,T7,ITT이 있다[29].

엔진 구성품 모델링이나 엔진 성능 모사를 해서는 성능덱으로 얻을 수 있는 출력값

만으로는 데이터가 부족한데 이것을 해결하기 해 열역학 계식과 같은 계열의 유

사엔진에 한 스 일링을 이용하여 부족한 데이터를 얻어냈다.Table5는 PT6A-67

엔진의 M200형상 지상 Take-off조건의 주요 성능값과 같은 PT6A계열인 PT6A-62

엔진의 지상 설계 의 성능값이다.

PT6A-67 PT6A-62

공기유량(kg/s) 4.613 4.18

연료유량(kg/s) 0.087643 0.08178

압축기 압력비 9.26 9.4

압축기 출구온도(k) 615.33 616.67

압축기 터빈 입구온도(k) 1288.2 1292.62

축마력(SHP) 1200 1150

비연료소모율(kg/kw∙hr) 0.35259 0.3432

가스발생기 회 수 36308 37468

로펠러 회 수(RPM) 1700 2000

Table 5 Design point performance of PT6A-67 and PT6A-62

유사엔진의 자료를 이용하여 터빈의 각 조건별 추가 으로 계산해 낸 성능 값은 다음

과 같다.
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-수정 RPM

-압축기 터빈 입구온도 T4

-압축기 터빈 입구압력 P4

-동력 터빈 입구압력 P5

-배기 제트 속도

터빈 압력비의 경우 터빈의 효율의 함수이기 때문에 열역학 계식만으로는 계산할

수 없기 때문에 Table5와 같이 유사한 성능을 가진 PT6A-62엔진의 터빈 효율의 성

능 값을 참고하여 계산을 수행하 다.계산에는 시스템 식별기법이 사용되었다[30].

제 3 구성품 성능선도 역생성

1.압축기

압축기 구성품의 성능 선도는 온도와 압력에 한 함수이기 때문에 다양한 조건에서

의 성능덱 데이터를 이용하여 압축기의 성능값을 계산한 후 온도와 압력에 따라 정리하

다.

압축기 구성품의 유량함수 MFP1은 공기유량을 기온도,압력을 이용하여 무차원화

시키는 것으로서 식 (9)으로부터 구할 수 있고,압축비 PR1은 기 압력과 압축기 출구

압력의 압력비로서 식 (10)으로 구할 수 있다.마지막으로 압축기 효율 는 식 (11)로부

터 구한다.




                                                              (9)




                                                                     (10)



 











                                                    (11)

이 게 계산된 압축기 성능값은 온도와 압력에 따라 새로 정리하 다.Figure19는

압축기 맵 생성의 Flow Chart이다.
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Fig. 19 Flow of Compressor 

Map Generation

먼 압축기의 성능값인 MFP1,PR1,을 계산한 뒤,온도와 압력에 따라 정리한다.기

본 으로 성능덱 데이터는 RC(RatingCode,비행 상태에 따른 엔진 출력)값으로 정리

되어있는데 이를 다시 RPM값에 따른 데이터로 변환한다.가스제 이터 RPM은 먼

온도와 압력에 따른 수정RPM으로 변환한 후 RC1(Take-off상태,100% RPM)상태의

RPM에 한 %RPM으로 다시 변환 시킨다.보간법과 보외법을 사용하면 GASTURB

맵 기 으로 80%,90%,100% RPM 일 때의 성능 데이터 값으로 변환 할 수 있다.

이 게 구해진 3가지 %RPM 일 때의 성능 데이터를 기 으로 지상 설계 과 몇 가

지 작동 들을 뽑아 유사 GASTURB성능 선도(Ruston6MW)에 식 (12),(13),(14)를

이용하여 스 일링을 수행한다.80%,90%,100% 외의 부분부하 상태에 한 스 일링

은 100%일 때의 스 일링 팩터를 이용하여 스 일링을 수행하 다[31].

  


                                          (12)

  


×                                               (13)
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×                                                          (14)

Figure20은 역식별 기법(InverseIdentificationMethod)으로 생성된 PT6A-67의 압

축기 성능선도이다.

Fig. 20 Generated Compressor Map of PT6A-67 Using Inverse Identification Method

2.가스제 이터 터빈

가스제 이터 터빈 구성품의 성능 선도 역시 온도와 압력에 한 함수이기 때문에

다양한 조건에서의 성능덱 데이터를 이용하여 압축기 터빈의 성능값을 계산한 후 온도

와 압력에 따라 정리하 다.하지만 터빈의 경우 압축기와 달리 성능덱 데이터 압력

데이터가 부족하기 때문에 유사 엔진인 PT6A-62엔진의 가스제 이터 터빈 성능선

도로부터 참고하여 계산을 수행 하 다.가스제 이터 터빈 성능선도 역시 압축기와

같은 차에 따라 생성하 다.Figure21은 역식별 기법(InverseIdentificationMethod)

으로 생성된 PT6A-67의 가스제 이터 터빈 성능선도이다.
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Fig. 21 Generated HP Turbine Map of PT6A-67 Using Inverse Identification Method

3.동력 터빈

동력 터빈 구성품의 성능 선도 역시 온도와 압력에 한 함수이기 때문에 다양한 조

건에서의 성능덱 데이터를 이용하여 동력 터빈의 성능값을 계산한 후 온도와 압력에 따

라 정리하 다.동력 터빈의 경우도 가스제 이터 터빈과 마찬가지로 성능덱 데이터

압력 데이터가 부족하기 때문에 유사 엔진인 PT6A-62엔진의 동력 터빈 성능선도

로부터 참고하여 계산을 수행 하 다.동력 터빈 성능선도 역시 압축기와 같은 차에

따라 생성하 다.Figure22는 역식별 기법(InverseIdentificationMethod)으로 생성된

PT6A-67의 동력 터빈 성능선도이다.
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Fig. 22 Generated LP Turbine Map of PT6A-67 Using Inverse Identification Method

제 4 엔진 성능 모델링 생성된 구성품 성능선도 검증

개선된 구성품 성능선도의 검증을 해 엔진의 각 구성품인 흡입구,압축기,연소기,

압축기 터빈,동력터빈 등은 C++를 이용하여 모델링을 수행하 다.Figure23은 엔진

성능 모델의 알고리즘이다.

다양한 조건에서의 성능덱 데이터를 이용하여 생성한 구성품들의 성능 선도기 때문에

구성품들은 하나의 BetaLine(작동 )을 따라 계산된다.즉 성능선도는 하나의 작동 에

따라 유량조합이 이루어진 세트로 이루어져 있다.먼 비행 상태로서 고도,온도변화,

속도,RC를 입력값으로 기본 으로 흡입구로 들어오는 기 상태(온도,압력)가 계산되

고,흡입구 모델을 지나 구성품 들의 BetaLine을 가정한 후 압축기 성능 선도로부터

성능 값을 읽어 들여 압축기 모델에 따라 압축기 출구 온도와 압력,공기유량과 출력이

결정된다.그 다음 연소기 모델을 지나 다시 가정된 BetaLine의 압축기 터빈 성능 선

도로부터 성능 값을 읽어 들인 후 압축기 터빈 입구온도,압력,연료유량,출구 온도,압
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축기 터빈 출력 등이 계산된다.그 후 압축기 출력과 압축기 터빈 출력이 같아질 때까

지 BetaLine이 재 가정되어 반복 계산 후,확실한 작동 이 찾아지면 다시 동력 터빈

의 성능 선도로부터 성능 값을 읽어 들여 동력터빈 출구 온도,압력,출력 등 엔진의 성

능을 계산한다.

Fig. 23 Flowchart of base performance simulation program

개선된 구성품 성능선도와 모델 로그램의 검증을 해 구성품 성능선도를 포함한

엔진 성능모델의 성능해석 결과와 성능덱 성능 데이터의 비교하 다.해석결과는 압축

기 출구 온도,압축기 터빈 입구 온도,공기유량,연료유량,압축기 출력,동력터빈 출력,

SFC이다.해석은 고도와 RC에 따라 이루어 졌다.앞서 정의한 각 RC를 설명의 편의

를 해 다음과 같이 다시 언 한다.

- Max Take-off(RC=1), Max Climb(RC=3), Max Cruise(RC=4), 80% Max
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Cruise(RC=5),60% MaxCruise(RC=6),30% MaxCruise(RC=7)

1.RC-1

엔진 출력조건 RC1은 비행 상태가 Take-off를 상정한 엔진 출력 상태이며,이때의

가스제 이터 RPM은 100%이다.Figure24,25는 RC1일 때 고도에 따른 엔진 모델

과 성능덱 성능 해석 결과이다.

Fig. 24 Power Turbine Work 

Fig. 25 SFC



- 36 -

2.RC-3

엔진 출력조건 RC3은 비행 상태가 Climb를 상정한 엔진 출력 상태이며,이때의 가

스제 이터 RPM은 97~99%이다.Figure26,27은 RC3일 때 고도에 따른 엔진 모델

과 성능덱 성능 해석 결과이다.

Fig. 26 Power Turbine Work 

Fig. 27 SFC
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3.RC-4

엔진 출력조건 RC4은 비행 상태가 MaxCruise를 상정한 엔진 출력 상태이며,이때

의 가스 제 이터 RPM은 94~97%이다.다음 Figure28,29는 RC4일 때 고도에 따른

엔진 모델과 성능덱 성능 해석 결과이다.

Fig. 28 Power Turbine Work 

Fig. 29 SFC
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4.RC-5

엔진 출력조건 RC5는 비행 상태가 80% Cruise를 상정한 엔진 출력 상태이며,이때

의 가스 제 이터 RPM은 91~94%이다.Figure30,31은 RC5일 때 고도에 따른 엔진

모델과 성능덱 성능 해석 결과이다.

Fig. 30 Power Turbine Work

Fig. 31 SFC
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5.RC-6

엔진 출력조건 RC6는 비행 상태가 60% Cruise를 상정한 엔진 출력 상태이며,이때

의 가스 제 이터 RPM은 87~91%이다.Figure32,33는 RC6일 때 고도에 따른 엔진

모델과 성능덱 성능 해석 결과이다.

Fig. 32 Power Turbine Work

Fig. 33 SFC
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6.RC-7

엔진 출력조건 RC7은 비행 상태가 30% Cruise를 상정한 엔진 출력 상태이며,이때

의 가스 제 이터 RPM은 81~87%이다.Figure34,35는 RC7일 때 고도에 따른 엔진

모델과 성능덱 성능 해석 결과이다.

Fig. 34 Power Turbine Work

Fig. 35 SFC

성능 해석 결과를 보면 체 으로 1~3%의 오차를 보이는 것을 알 수 있었다.그러

나 반 으로 구성품생성시 제시한 역 모델기법과 이를 이용한 엔진성능모델이 성능덱

과 비교를 통해 타당한 방법임을 검증되었다고 볼 수 있다.
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제 4장 터보 롭엔진의 인공지능 진단 연구

제 1 주요 구성품 손상에 따른 엔진 성능 하 특성 연구

압축기,연소기,터빈의 주요 손상원인은 외부물질의 흡입과 연소산화물의 흡착에 따

른 오염,침식,부식 등이 있다.

오염이 발생하면 유로가 소해져 통과하는 유량함수가 감소하고 그로인해 효율이

하된다.이는 출력의 감소와 연료소모율의 증가를 가져오게 된다.

침식은 유도각의 변화를 유발하여 흐름 박리와 스톨을 발생시키며 부분부하에서의 서

지 발생 가능성을 증가시킨다.이는 구성품의 등엔트로피 효율을 감소시키는 원인이 되

며 유량함수 증가를 가져온다[32].

부식은 부품의 피로강도를 감소시키며 등엔트로피 효율 감소의 원인이 된다.

본 연구에서는 터보 롭 엔진에서 주로 발생되는 압축기 오염과 압축기터빈 동력

터빈 침식의 상황을 가상하고 그때의 주요 구성품 계측변수 변화를 분석하 다.

1.성능 하 원인에 따른 계측변수 분석

엔진 손상은 압축기와 터빈에서 각각 손상이 발생되는 경우,두 구성품에서 동시에

손상이 발생되는 경우,모든 구성품에서 동시에 손상이 발생되는 경우 등 다양한 상황

을 가정하 다.가정된 각 Case의 상태진단 변수의 변화량은 Table6,7과 같다.

Table6은 각 구성품에서 단일 손상이 발생되는 경우로 Case1∼ Case9는 압축기

에서 오염이 발생하여 유량함수와 효율이 1%에서 5% 범 에서 감소하는 경우,Case

10∼ Case14는 압축기 터빈에서 침식이 발생하여 유량함수는 증가하고 효율은 감소

하는 경우,Case15∼ Case19는 동력터빈에서 침식이 발생하여 유량함수의 증가와 효

율 감소가 나타나는 경우이다.

Table7은 각 구성품에서 다 손상이 발생되는 경우로 Case20∼ Case28은 두 구

성품에서 동시에 손상이 발생한 경우이며 Case29∼ Case35는 압축기,압축기터빈,

동력터빈 모두에서 동시에 손상이 발생한 경우이다.
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CASE
압축기 압축기터빈 동 터빈

량 효 량 효 량 효

압축기 

염

1 -1 -1 0 0 0 0
2 -2 -2 0 0 0 0

3 -3 -3 0 0 0 0
4 -4 -4 0 0 0 0

5 -5 -5 0 0 0 0
6 -1 -5 0 0 0 0

7 -2 -4 0 0 0 0
8 -4 -2 0 0 0 0

9 -5 -1 0 0 0 0

압축기터빈 

침식

10 0 0 +1 -1 0 0

11 0 0 +2 -2 0 0
12 0 0 +3 -3 0 0

13 0 0 +4 -4 0 0
14 0 0 +5 -5 0 0

동 터빈 

침식

15 0 0 0 0 +1 -1
16 0 0 0 0 +2 -2

17 0 0 0 0 +3 -3
18 0 0 0 0 +4 -4

19 0 0 0 0 +5 -5

Table 6 Supposed performance fallen rate(Single fault)
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CASE
압축기 압축기터빈 동 터빈

량 효 량 효 량 효

압축기 염

&압축기 

터빈 침식

20 -3 -3 +3 -3 0 0

21 -1 -3 +3 -1 0 0

22 -3 -1 +1 -3 0 0

압축기 염

&동  터빈 

침식

23 -3 -3 0 0 +3 -3

24 -1 -3 0 0 +3 -1

25 -3 -1 0 0 +1 -3

압축기 터빈

&동  터빈 

침식

26 0 0 +3 -3 +3 -3

27 0 0 +1 -3 +3 -1

28 0 0 +3 -1 +1 -3

압축기 염

&압축기 

터빈 침식

&동  터빈 

침식

29 -3 -3 +3 -3 +3 -3

30 -1 -3 +3 -1 +1 -3

31 -3 -1 +1 -3 +3 -1

32 -1 -3 +1 -3 +3 -1

33 -3 -1 +3 -1 +1 -3

34 -3 -1 +3 -1 +3 -1

35 -1 -3 +1 -3 +1 -3

Table 7 Supposed performance fallen rate(Multiple faults)

Compressor efficiency -1~-5%

Compressor mass flow -1~-5%

High pressure turbine efficiency -1~-5%

High pressure turbine mass flow +1~+5

Power turbine efficiency -1~-5%

Power turbine mass flow +1~+5

Table 8 Supposed performance fallen rate

Table8과 같이 한 조건에서의 손상 Case는 283개,고도,속도,RC에 따라 17가지 조

건으로 총 4811Case에 한 성능 데이터베이스를 구축하 다.시뮬 이션에는 C++로

제작된 기 엔진 모델을 사용하 다.
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Fig. 36 Performance fallen rate of 45000ft, M0.3, RC4 Condition

Figure36은 17가지 조건 한가지인 45000ft,M0.3,RC4일 때 손상에 따른 성능

하이다.
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제 2 퍼지 신경회로망을 이용한 다 손상 진단

최근에는 이러한 Model-based진단 기법의 성능향상을 해 신경망 이론,퍼지 논리,

유 알고리즘과 같은 인공지능 이론을 용한 진단 문가 시스템이 연구되고 있다.그

신경회로망은 우수한 학습 성능으로 인해 진단시스템에 가장 많이 이용되고 있으나

학습할 데이터가 많아지면 훈련하는데 시간이 오래 걸리고 정확성이 떨어질 수 있는 단

이 있다[33]. 한 각 구성품의 단일 손상에서 여러 구성품에서 발생하는 다 손상

탐지를 효과 으로 하기 해서는 그 구조가 매우 복잡해진다.

따라서 본 연구에서는 1차 으로 손상된 구성품을 식별하고 그에 맞게 훈련된 신경회

로망을 용하여 정량 으로 엔진 상태를 진단하는 알고리즘을 사용하 다.손상된 구

성품을식별하는 알고리즘에는 퍼지로직을 이용하 으며 손상된 구성품의 계측데이터 학

습에는 FFBP(FeedForwardBackPropagation)알고리즘을 이용하 다.다 손상 진단

을 한 계산 순서는 Figure37과 같다.

Fig. 37 Flowchart of proposed diagnostic system

1.퍼지로직을 이용한 손상된 구성품 식별

구성품의 손상 정도를 정량 으로 진단하기 에 엔진의 손상 패턴을 식별하기 한

퍼지 알고리즘을 제안하 다.추진시스템의 계측변수는 동력터빈 입구온도,배기가스 온

도,연료유량,토크이다.주요 구성품의 손상 패턴은 압축기,압축기터빈,동력터빈에서

각각 손상이 발생하는 경우와 2개 구성품에서 동시에 손상이 발생하는 경우,그리고 세
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구성품에서 동시에 손상이 발생하는 경우 등을 고려해볼 수 있다.

본 연구에서는 주요구성품에서 발생할 수 있는 손상패턴을 Table9와 같이 7가지 경

우로 분류하 다.

FP1 Compressorfouling

FP2 Compressorturbineerosion

FP3 PowerTurbineErosion

FP4 Comp.Fouling&Comp.turbineerosion

FP5 Comp.Fouling&&PowerTurbineErosion

FP6 Comp.turbineerosion&PowerTurbineErosion

FP7
Comp.Fouling& Comp.turbineerosion& powerturbine

erosion

Table 9 Considered component fault pattern cases

각각의 손상 패턴에 따라 계측 라미터의 변화를 살펴보면 Table10과 같은 경향을

갖는다.

ITT EGT WF Torque

FP 1 + + ++ +

FP 2 + + +++ +

FP 3 - + - --

FP 4 ++ ++ +++ ++

FP 5 ++ ++ ++ +

FP 6 ++ ++ +++ +

FP 7 +++ +++ +++ +

Table 10 Measured parameter change (MPC) trends depending on 

component fault patterns
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Figure 38은 손상된 구성품의 식별을 한 mamdani-type 퍼지추론 시스템이며

MATLAB의 FIS에디터를 이용하여 제작하 다[34].

Fig. 38 MAMDANI type Fuzzy Inference System for isolating 

faulted components

Fuzzyfication을 한 입력 변수는 계측 라미터의 clean엔진의 데이터에 한 변화

량이고 출력변수는 7가지 손상 패턴이다.퍼지추론에는 'MAMDANI'이론을 용하

으며 비퍼지화에는 ‘Centroid'기법을 이용하 다.

출력변수의 값은 0에서 1사이의 값을 가지며 1에 가까울수록 측되는 손상패턴에 가

깝다.
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2.구성품 손상의 정량 진단을 한 신경회로망 설계 훈련

신경회로망의 훈련은 기존에 구축한 손상 조건에 따른 성능 하율 데이터베이스를

사용하 다.신경회로망의 훈련에는 FFBP(FeedForwardBackPropagation)알고리즘

을 용하 으며 Figure39와 같이 각각 1개의 입력층과 은닉층과 출력층을 갖는다[35].

은닉층의 달함수에는 TangentSigmoid함수,식(15)를 용하 으며 출력층의 달함

수에는 선형 함수,식(16)을 용하 다.

Fig. 39 Feed forward Neural Network program using SIMULINK
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(15)

 (16)

진단의 정확성을 계산하는 RMS 오차는 식(17)과 같이 정의하 으며 신경회로망은

RMS오차가 1% 이내에 들도록 훈련된다.

  





  



  


                                                  (17)

여기에서 T는 엔진에 임의로 이식한 성능 하율이며 y는 신경회로망의 진단 결과이

다.

Figure 40은 역 신경회로망 훈련의 알고리즘이며 Figure 41은

MATLAB/SIMULINK를 이용하여 제작한 퍼지-신경망 인공지능 진단 로그램이다.

Fig. 40 Back Propagation algorithms for training Neural Network
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Fig. 41 Fuzzy-Neural Network Fault Diagnosis Program

3.제작된 인공지능 진단 로그램의 검증

제작된 인공지능 진단 로그램을 검증하기 해 다음과 같이 임의의 손상을 가정하

다.Table11은 임의로 가정한 엔진 성능 하율이다.

CO

MA

CO

EF

GT

MA

GT

EF

PT

MA

PT

EF

1 -5 -3 0 0 0 0

2 0 0 5 -3 0 0

3 0 0 0 0 5 -3

4 -4 -2 4 -2 0 0

5 -4 -2 0 0 4 -2

6 0 0 4 -2 4 -2

7 -5 -5 5 -5 4 -4

Table 11 Implanted fault values (IFV) of engine major components
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압축기와 가스제 이터 터빈,동력터빈에서 각각 오염과 침식이 발생하는 경우와

두개의 구성품에서 동시에 손상이 발생하는 경우,모든 구성품에서 손상이 발생하는 경

우에 해 알고리즘을 용하 다.

먼 제작된 기 엔진 모델을 이용하여 가정된 손상량에 따라 성능해석을 수행하

다.Table12는 각 경우의 계측변수 변화량이다.

ITT EGT MF Torque

1 7.435 8.067 8.571 2.446

2 7.817 7.027 14.367 8.231

3 -3.051 -0.933 -4.408 -6.078

4 14.385 14.072 21.714 10.588

5 5.196 7.226 5.959 -0.762

6 5.463 6.372 10.531 3.643

7 19.986 21.518 27.755 10.456

Table 12 Measured parameter changes due to implanted faults (%)

손상된 구성품을 식별하기 해 fuzzyinferencesystem에 용한 결과 Table13과

같은 결과를 얻었다.

FP

case
1 2 3 4 5 6 7

1 0.51 0.091 0.089 0.087 0.431 0.263 0.092

2 0.47 0.586 0.089 0.087 0.092 0.454 0.092

3 0.098 0.091 0.688 0.087 0.092 0.085 0.092

4 0.098 0.414 0.089 0.570 0.092 0.085 0.434

5 0.401 0.091 0.207 0.087 0.568 0.085 0.092

6 0.430 0.091 0.228 0.087 0.280 0.527 0.092

7 0.453 0.270 0.089 0.453 0.280 0.473 0.566

Table 13 Results of faulted components isolated by Fuzzy Inference System 

(IFC: Input fault cases, OFC: Output fault cases)
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Case1의 경우 faultpattern이 1인 경우가 0.51로 가장 1에 가까운 결과를 보여 압축

기 오염의 가능성이 높음을 알 수 있다.case7의 경우에는 faultpattern이 7인 경우가

0.566으로 세 구성품에서 동시에 손상이 발생하 을 가능성이 가장 높음을 보여주고 있

다.

Case2,3,4,5,6에서도 각각 faultpattern2,3,4,5,6에서 가장 1에 가까운 값을

보여주고 있다.이는 표 9에서 가정한 손상 패턴과 일치하는 것으로 fuzzylogc을 통해

손상된 구성품을 효과 으로 식별할 수 있음을 확인할 수 있다.

Fuzzylogic을 통해 엔진의 손상패턴이 식별되고 나면 그에 해당하는 neuralnetwork

진단 로그램을 호출한다.신경회로망을 이용한 손상패턴에 따른 진단 결과는 Figure

42와 같다.
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Fig. 42 Results of faulted components quantified by Neural Network 

diagnostic program

7가지 손상 pattern에 한 진단을 수행한 결과 Table11에서 임의로 손상값과 거

의 일치하여 신뢰성 있는 진단이 가능함을 확인할 수 있었다.
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제 3 실제 엔진 시험데이터의 진단

1.엔진 시험 데이터 분석

엔진 시험 데이터는 설계 기 으로 시험 수행된 결과 값으로 Figure43과 같다.

Fig. 43 PT6A-67 Test Data(33min)

반 데이터는 시동에서 아이들 상태로 동력이 발생하는 실제 시험 데이터로 사용한

부분은 Figure43의 빨간 사각형 안의 데이터이다.

이 게 실제 시험 데이터는 Figure44와 같다.
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Fig. 44 PT6A-67 Test Data(3min)

이 게 분류한 데이터는 다시 반 부분 가스제 이터 RPM이 70%~95%까지 증가

하는 천이상태 데이터를 배제하고 95%의 정상상태 데이터를 정리하 다.

한 엔진 시험 기 상태 입력값에 해 같은 조건으로 미리 제작된 기 엔진 모델을

이용하여 성능 데이터 값을 계산하여 시험 데이터와 비교하 다.

Table14는 엔진 시험 데이터와 모델을 이용하여 계산한 성능값이다.

P3(bar) ITT(K) EGT(K) PW(KW)

Test Data 8.521 925.57 790.54 876.3

Simulation 

Data
8.6 965.83 805.27 841.42

% 0.92 4.2 1.83 3.98

Table 14 Test Data and Simulation Data

두 데이터를 비교하면 4%이내의 경향을 보이는 것을 확인 할 수 있다.이에 기 모

델을 이용하여 구축한 데이터베이스를 통해 제작한 인공지능 진단 로그램을 이용하여
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실제 엔진 시험 데이터를 진단 할 수 있을 것으로 단하 다.

2.인공지능 진단 로그램을 이용한 엔진 시험 데이터의 진단

인공지능 진단 로그램에는 클린엔진 식별을 해 7가지 손상 패턴에서 모두 40%

이하 값으로 추론을 하게 되면 클린 엔진으로 단하는 모듈을 추가하 다.

손상 별 계수인 40%는 제작된 퍼지추론 로그램 특성상 아무리 작은 확률에서도

20%까지 나올 수 있고 한 방 진단에 해 40% 이상 확률이 최 라 단하여 때문

에 정한 수치이다.

개선된 인공지능 진단 로그램을 이용하여 실제 엔진 시험 데이터를 진단한 결과 퍼

지 추론값은 Table15와 같다.

FP1 FP2 FP3 FP4 FP5 FP6 FP7

퍼지 

추 값
0.21 0.21 0.14 0.26 0.14 0.16 0.21

Table 15 Fault patterns of components

Table15와 같은 퍼지 추론값을 바탕으로 인공지능 진단 로그램은 실제 시험을 수

행한 엔진이 클린 상태라고 단하 다.
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제 5장 결 론

본 논문에서는 새로운 역식별 기법을 제안하여 무인기용 터보 롭엔진의 역모델링을

수행하여 제작된 기 엔진 모델을 이용하여 다양한 조건에서의 손상에 따른 성능 하

데이터베이스를 구축하 다.이 게 구축된 데이터베이스를 이용하여 퍼지룰을 생성하

고 신경회로망을 훈련시켜 인공지능 진단 로그램을 제작하 다.그리고 실제 시험 데

이터를 제작된 인공지능 진단 로그램을 이용하여 진단을 수행하 다.

본 연구의 1장에서는 추진시스템의 역모델링 성능모사,상태 진단의 연구 동향을

살펴보았으며 2장에서는 선행연구로 수행한 마이크로 터보제트 엔진의 역모델링에 해

설명하 으며 3장에서는 상 터보 롭 엔진인 PT6A-67엔진의 역모델링에 해 설명

하 다.그리고 마지막으로 4장에서는 퍼지로직과 신경회로망을 이용하여 진단 로그

램을 제작하여 검증하 다.

본 연구에서 제안된 역식별 기법을 사용하기 해 먼 마이크로 터보제트 엔진 시험

장치를 구성하여 다양한 조건에서의 성능시험을 통해 성능데이터베이스를 구축하 고

이것과 유사 터보제트엔진의 성능 선도를 이용하여 마이크로 터보제트 엔진의 성능선도

를 식별하 다. 한 이 성능선도를 검증하기 해 새로운 조건에서 엔진 성능시험을

수행하여 얻은 성능데이터와 제작된 기 엔진 모델 로그램 시뮬 이션 결과를 비교

하 다.

그리고 실제 터보 롭 엔진을 상 엔진으로 설정하여 다양한 조건에서 성능덱을 이

용하여 성능데이터를 얻어내었고 이를 이용하여 역으로 성능 선도를 식별하 다.이 과

정에서 부족한 데이터는 유사 엔진 데이터를 참조하 다.

이 게 역식별된 성능 선도를 이용하여 C++로 코딩하여 기 엔진 성능 모델을 제작

하 다.제작한 성능 모델은 다시 성능덱 데이터와 비교하여 검증을 수행하 다.

이후 엔진 성능 모델을 이용하여 다양한 조건에서의 손상에 따른 성능 하 값을 정

리하여 데이터베이스를 구축하 다.이 게 구축된 데이터베이스를 이용하여 정성 진

단을 한 퍼지로직의 퍼지룰을 생성하고 정량 진단을 한 역 신경회로망의 학

습에 이용하 다.
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완성된 인공지능 진단 로그램은 고의로 손상값을 상태로 엔진 모델을 계산하여

나온 성능값을 이용하여 역으로 손상값을 찾아가는 것을 확인하는 것으로 검증하 다.

그리고 마지막으로 상 엔진의 실제 시험 데이터를 분석하여 성능덱 데이터를 토

로 제작한 인공지능 진단 로그램을 사용할 수 있음으로 단하고 진단을 수행하 다.

진단 결과로 상 엔진은 클린엔진임을 확인하 다.
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부 록

1.I-130엔진 모델

/////////////////////////////////////////////////////////////////////////////////////////

/////////////////// I-130performance2 //////////////////////////////////////////

/////////////////// BY L.S.M. //////////////////////////////////////////

/////////////////////////////////////////////////////////////////////////////////////////

#include<stdio.h>

#include<math.h>

voidmain()

{

floatCOMP[5][4];

floatTUR[5][4];

floattemp;

floatTT1,T1,TT2,TT3,TT4,TT5;

floatPT1,PT2,PT3,PT4,PT5;

floatETA1,MFP1,PR1;

floatETA3,MFP3,PR3;

floatMa;

floatMf;

floatRPM;

floatTM,TTM,TZM;

floatCPA1,CPG3,CPG4;

floatgamma1,gamma3,gamma4;

floatWC,WT;

floatETAJ=0.96;

floatETAM=0.98;

floatdel_P3=0.02;

floatR=0.287;

floatA[9],B[9];

floatper,per1,per2;

floatFAR;

floatNz_PR;

floatCj;
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floatF;

floata,b;

inti,j,k,n,m;

intimax,jmax;

A[0]=0.992313;

A[1]=0.236688;

A[2]=-1.852148;

A[3]=6.083152;

A[4]=-8.893933;

A[5]=7.097112;

A[6]=-3.234725;

A[7]=0.794571;

A[8]=-0.081873;

B[0]=-0.718874;

B[1]=8.747481;

B[2]=-15.863157;

B[3]=17.254096;

B[4]=-10.233795;

B[5]=3.081778;

B[6]=-0.36112;

B[7]=-0.003919;

B[8]=0.00;

FILE*fp_in_1;

fp_in_1=fopen("COMP.txt","r");

FILE*fp_in_2;

fp_in_2=fopen("TUR.txt","r");

FILE*fp_out;

fp_out=fopen("DATA2_OUT.txt","w");

for(i=0;i<5;i++)

{
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for(j=0;j<4;j++)

{

fscanf(fp_in_1,"%f",&COMP[i][j]);

fscanf(fp_in_2,"%f",&TUR[i][j]);

}

}

printf("TT1?\n");

scanf("%f",&T1);

printf("PT1?\n");

scanf("%f",&PT1);

printf("Mf?\n");

scanf("%f",&Mf);

printf("%RPM?(50~90)\n");

scanf("%f",&RPM);

TT1=T1+273;

//interpolation//

for(i=0;i<5;i++)

{

a=COMP[i][0]*100;

b=COMP[i+1][0]*100;

if(RPM ==a)

{

ETA1=COMP[i][1];

MFP1=COMP[i][2];

PR1=COMP[i][3];

}

if((a<RPM)&&(b>RPM))

{
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ETA1=COMP[i][1]+(COMP[i+1][1]-COMP[i][1])*(RPM-a)/(b-a);

MFP1=COMP[i][2]+(COMP[i+1][2]-COMP[i][2])*(RPM-a)/(b-a);

PR1=COMP[i][3]+(COMP[i+1][3]-COMP[i][3])*(RPM-a)/(b-a);

}

}

for(i=0;i<5;i++)

{

a=TUR[i][0]*100;

b=TUR[i+1][0]*100;

if(RPM ==a)

{

ETA3=TUR[i][1];

MFP3=TUR[i][2];

PR3=TUR[i][3];

}

if((a<RPM)&&(b>RPM))

{

ETA3=TUR[i][1]+(TUR[i+1][1]-TUR[i][1])*(RPM-a)/(b-a);

MFP3=TUR[i][2]+(TUR[i+1][2]-TUR[i][2])*(RPM-a)/(b-a);

PR3=TUR[i][3]+(TUR[i+1][3]-TUR[i][3])*(RPM-a)/(b-a);

}

}

////comp

PT2=PT1*PR1;

TM=TT1;

per=0;

while(per<0.9995)

{

CPA1=0;

TZM=TM/1000;

for(m=0;m<9;m++)

{

CPA1=CPA1+A[m]*pow(TZM,m);
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}

gamma1=CPA1/(CPA1-R);

temp=pow(PR1,((gamma1-1)/gamma1));

TT2=TT1/ETA1*(temp-1)+TT1;

TTM=(TT1+TT2)/2;

if(TM<TTM)

per=TM/TTM;

elseif(TM>=TTM)

per=TTM/TM;

TM=TTM;

}

temp=pow(TT1,0.5);

Ma=MFP1/temp*PT1;

WC=CPA1*(TT2-TT1)*Ma;

/////comburster

FAR=Mf/Ma;

/////turbine

WT=WC/ETAM;

PT3=PT2*(1-del_P3);

temp=MFP3*PT3/(Ma+Mf);

TT3=pow(temp,2);

PT4=PT3/PR3;

TM=TT3;

per1=0;

while(per1<0.9995)

{
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CPG3=0;

TZM=TM/1000;

for(m=0;m<9;m++)

{

CPG3=CPG3+A[m]*pow(TZM,m)+(FAR/(1+FAR)*(B[m]*pow(TZM,m)));

}

gamma3=CPG3/(CPG3-R);

temp=1/PR3;

temp=pow(temp,((gamma3-1)/gamma3));

temp=1-temp;

TT4=TT3-ETA3*TT3*temp;

TTM=(TT3+TT4)/2;

if(TM<TTM)

per1=TM/TTM;

elseif(TM>=TTM)

per1=TTM/TM;

TM=TTM;

}

////nozzle

Nz_PR=PT4/PT1;

TM=TT4;

per2=0;

while(per2<0.9995)

{

CPG4=0;

TZM=TM/1000;

for(m=0;m<9;m++)

{

CPG4=CPG4+A[m]*pow(TZM,m)+(FAR/(1+FAR)*(B[m]*pow(TZM,m)));

}

gamma4=CPG4/(CPG4-R);
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temp=1/Nz_PR;

temp=pow(temp,((gamma4-1)/gamma4));

temp=1-temp;

TT5=TT4-ETAJ*TT4*temp;

TTM=(TT4+TT5)/2;

if(TM<TTM)

per2=TM/TTM;

elseif(TM>=TTM)

per2=TTM/TM;

TM=TTM;

}

temp=2*CPG4*(TT4-TT5);

Cj=pow(temp,0.5);

temp=(1+Mf)*Cj;

F=Ma*temp;

/////

fprintf(fp_out,"%12.5f %12.5f %12.5f %12.5f %12.5f %12.5f %12.5f %12.5f\n",

TT2,PT2,TT3,PT3,TT4,PT4,Ma,F);

printf("%10.5f\n",F);

}
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2.PT6A-67엔진 모델

////////////////////////////////////////////////////////////////////////////////////////////////////

/////////////////// PT6A-67MODELING ////////////////////////////

/////////////////// BY L.S.M. /////////////////////////////////

////////////////////////////////////////////////////////////////////////////////////////////////////

#include<stdio.h>

#include<math.h>

floatCODE_1[500][500],CODE_3[500][500],CODE_4[500][500];

floatCODE_5[500][500],CODE_6[500][500],CODE_7[500][500];

floatCODE[500][500];

intCODE_N;

floatMFP1[500],ETA1[500],PR1[500];

floatMFP4[500],ETA4[500],PR4[500];

floatMFP5[500],ETA5[500],PR5[500];

floatT0,TZ0,P0,M0;

floatTT2,TT3,TT4,TT5,TT6,TT7,T4;

floatTM,TTM,TZM;

floatTZ2,TZ3,TZ4,TZ5,TZ6,TZ7;

floatPT2,PT3,PT4,PT5,PT6,PT7,PT55=0;

floattheta,delta;

floath,DEL_T,T00,GASG_RPM;

floatCW,GTW,PTW;

floatMaC;

floatFAR,MF,SFC;

floatLHV;

floatCPA0=0,CPA3=0,CPG4=0,CPG5=0,CPG6=0,CPAM=0,CPGB=0;

floatCPA23=0,CPG45=0,CPG56=0;

floatA[9],B[9];

floatgamma[7];

floatR;

floattemp,del_w;

floata,b,c,d,min=1000000;

floatANDEG,ANCAL;
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floatETAI,ETAB,DTPT,ETAT,ETAN,ETAM;

floatper,per_AN,per1,per2,per3,per4,per11,per111;

floatmv,V0,Torque=0;

floatERR,ERRF,maxi;

inti,j,n,m,x,y,z,q,w;

intaa=0,ab=0,ba=0,bb=0,ca=0,cb=0;

intimax,jmax;

intimax1,jmax1;

intimax2,jmax2;

intimax3,jmax3;

intimax4,jmax4;

intimax5,jmax5;

intimax6,jmax6;

intimax7,jmax7;

intimax8,jmax8;

intimax9,jmax9;

///////////////////////////////

intk,kmx;

voidmain()

{

FILE*fp_in_1;

fp_in_1=fopen("CODE_1.txt","r");

FILE*fp_in_2;

fp_in_2=fopen("CODE_3.txt","r");

FILE*fp_in_3;

fp_in_3=fopen("CODE_4.txt","r");

FILE*fp_in_4;

fp_in_4=fopen("CODE_5.txt","r");

FILE*fp_in_5;

fp_in_5=fopen("CODE_6.txt","r");

FILE*fp_in_6;

fp_in_6=fopen("CODE_7.txt","r");

FILE*fp_out_7;

fp_out_7=fopen("performance.txt","w");
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////////////////////////////

FILE*fp_in_7;

fp_in_7=fopen("abab.txt","r");

FILE*fp_out_1;

fp_out_1=fopen("itt.txt","w");

FILE*fp_out_2;

fp_out_2=fopen("egt.txt","w");

FILE*fp_out_3;

fp_out_3=fopen("mf.txt","w");

FILE*fp_out_4;

fp_out_4=fopen("torque.txt","w");

/////////// FixedInputData////////

A[0]=0.992313;

A[1]=0.236688;

A[2]=-1.852148;

A[3]=6.083152;

A[4]=-8.893933;

A[5]=7.097112;

A[6]=-3.234725;

A[7]=0.794571;

A[8]=-0.081873;

B[0]=-0.718874;

B[1]=8.747481;

B[2]=-15.863157;

B[3]=17.254096;

B[4]=-10.233795;

B[5]=3.081778;

B[6]=-0.36112;

B[7]=-0.003919;

B[8]=0.00;

ETAI=0.9;

ETAB=0.925;

DTPT=0.03;

ETAN=0.96;
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ETAM=0.96;

ANDEG=0.06064504;

R=0.28705;

LHV=42769.84;

/////////// FileIn /////////////

fscanf(fp_in_1,"%d",&imax1);

fscanf(fp_in_1,"%d",&jmax1);

fscanf(fp_in_2,"%d",&imax2);

fscanf(fp_in_2,"%d",&jmax2);

fscanf(fp_in_3,"%d",&imax3);

fscanf(fp_in_3,"%d",&jmax3);

fscanf(fp_in_4,"%d",&imax4);

fscanf(fp_in_4,"%d",&jmax4);

fscanf(fp_in_5,"%d",&imax5);

fscanf(fp_in_5,"%d",&jmax5);

fscanf(fp_in_6,"%d",&imax6);

fscanf(fp_in_6,"%d",&jmax6);

for(i=0;i<imax1;i++)

{

for(j=0;j<jmax1;j++)

{

fscanf(fp_in_1,"%f",&CODE_1[i][j]);

}

}

for(i=0;i<imax2;i++)

{

for(j=0;j<jmax2;j++)
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{

fscanf(fp_in_2,"%f",&CODE_3[i][j]);

}

}

for(i=0;i<imax3;i++)

{

for(j=0;j<jmax3;j++)

{

fscanf(fp_in_3,"%f",&CODE_4[i][j]);

}

}

for(i=0;i<imax4;i++)

{

for(j=0;j<jmax4;j++)

{

fscanf(fp_in_4,"%f",&CODE_5[i][j]);

}

}

for(i=0;i<imax5;i++)

{

for(j=0;j<jmax5;j++)

{

fscanf(fp_in_5,"%f",&CODE_6[i][j]);

}

}

for(i=0;i<imax6;i++)

{

for(j=0;j<jmax6;j++)

{

fscanf(fp_in_6,"%f",&CODE_7[i][j]);

}

}



- 79 -

///////////////////////////////////////

fscanf(fp_in_7,"%d",&kmx);

for(k=1;k<=kmx;k++)

{

//////////////////////

//FLIGHT CONDITION //

//////////////////////

/* while(1)

{

printf("FLIGHT ALTITUDE(0~29999m)\n");

scanf("%f",&h);

if((0<=h)&&(h<30000))

break;

else

printf("WRONG INPUT DATA\n");

}*/

h=0; //alt

// printf("MFPC(-5~5%)\n");

// scanf("%d",&aa);

// aa=0;

// printf("ETAC(-5~5%)\n");

// scanf("%d",&ab);

// ab=0;

// printf("MFPCT(-5~5%)\n");

// scanf("%d",&ba);

// ba=0;

// printf("ETACT(-5~5%)\n");

// scanf("%d",&bb);

// bb=0;
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////////////////////////////////////////////

fscanf(fp_in_7,"%d %d",&aa,&ab);

fscanf(fp_in_7,"%d %d",&ba,&bb);

fscanf(fp_in_7,"%d %d",&ca,&cb);

// printf("MFPPT(-5~5%)\n");

// scanf("%d",&ca);

// ca=0;

// printf("ETAPT(-5~5%)\n");

// scanf("%d",&cb);

// cb=0;

// printf("DELTA T?\n");

// scanf("%f",&DEL_T);

DEL_T=0;

/* while(1)

{

printf("FLIGHT MACH NUMBER\n");

scanf("%f",&M0);

if(0<=M0)

break;

else

printf("WRONG INPUT DATA\n");

}

*/

M0=0;

/* while(1)

{

printf("FLIGHT CONDITION CODENUMBER(1,3,4,5,6,7)\n");

scanf("%d",&CODE_N);

if((CODE_N==1)||(CODE_N==3)||(CODE_N==4)||(CODE_N==5)||(CODE_N==6)||(CODE_N==7))
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break;

else

printf("WRONG INPUT DATA\n");

}

*/ CODE_N=1;

if(CODE_N==1)

{

for(i=0;i<imax1;i++)

{

for(j=0;j<jmax1;j++)

{

CODE[i][j]=CODE_1[i][j];

imax=imax1;

jmax=jmax1;

}

}

}

elseif(CODE_N==3)

{

for(i=0;i<imax2;i++)

{

for(j=0;j<jmax2;j++)

{

CODE[i][j]=CODE_3[i][j];

imax=imax2;

jmax=jmax2;

}

}

}

elseif(CODE_N==4)

{

for(i=0;i<imax3;i++)

{

for(j=0;j<jmax3;j++)

{

CODE[i][j]=CODE_4[i][j];
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imax=imax3;

jmax=jmax3;

}

}

}

elseif(CODE_N==5)

{

for(i=0;i<imax4;i++)

{

for(j=0;j<jmax4;j++)

{

CODE[i][j]=CODE_5[i][j];

imax=imax4;

jmax=jmax4;

}

}

}

elseif(CODE_N==6)

{

for(i=0;i<imax5;i++)

{

for(j=0;j<jmax5;j++)

{

CODE[i][j]=CODE_6[i][j];

imax=imax5;

jmax=jmax5;

}

}

}

elseif(CODE_N==7)

{

for(i=0;i<imax6;i++)

{

for(j=0;j<jmax6;j++)

{

CODE[i][j]=CODE_7[i][j];

imax=imax6;

jmax=jmax6;
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}

}

}

if(h<=11000)

{

T0=288.15-0.0065*h+DEL_T;

T00=288.15-0.0065*h;

P0=pow(T00/288.15,5.2561)*1.01325;

}

elseif((11000<h)||(h<24994))

{

T0=216.67+DEL_T;

temp=0.000157689*(h-10998.1);

temp=exp(temp);

P0=0.2263253/temp;

}

elseif((24994<h)||(h<30000))

{

T0=216.65+0.0029892*(h-24994)+DEL_T;

T00=216.65+0.0029892*(h-24994);

P0=2.5237*pow(216.65/T00,11.8);

}

TZ0=T0/1000;

for(m=0;m<9;m++)

{

CPA0=CPA0+A[m]*pow(TZ0,m);

}

gamma[0]=CPA0/(CPA0-R);

mv=pow((gamma[0]*R*1000*T0),0.5);
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V0=mv*M0;

/////////////////////////////

//////////INLET ////////////

/////////////////////////////

TT2=T0+(V0*V0)/(2*CPA0*1000);

temp=1+(ETAI*(V0*V0)/(2*CPA0*1000*T0));

PT2=pow(temp,(gamma[0]/(gamma[0]-1)))*P0;

temp=(1+((gamma[0]-1)/2)*pow(M0,2));

theta=(T0/288.15)*temp;

delta=(P0/1.01325)*pow(temp,(gamma[0]/(gamma[0]-1)));

///////////////////////////////////

//////////COMPRESSURE////////////

///////////////////////////////////

for(i=0;i<imax;i++)

{

TM=TT2;

per=0;

while(per<0.9999995)

{

CPA3=0;

TZM=TM/1000;

for(m=0;m<9;m++)

{

CPA3=CPA3+A[m]*pow(TZM,m);

}

gamma[3]=CPA3/(CPA3-R);

temp=pow(CODE[i][1],((gamma[3]-1)/gamma[3]));

TT3=(TT2*(temp-1)/(CODE[i][2]/*+CODE[i][2]*ab/100*/))+TT2;
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TTM=(TT2+TT3)/2;

if(TM<TTM)

per=TM/TTM;

elseif(TM>=TTM)

per=TTM/TM;

TM=TTM;

}

PT3=CODE[i][1]*PT2;

MaC=(CODE[i][0]/*+(CODE[i][0]*aa/100)*/)*(P0*100)/pow(T0,0.5);

CW=MaC*CPA3*(TT3-TT2)/0.96;

/////////////////////////////////

//////////COMBUSTOR////////////

/////////////////////////////////

PT4=PT3*(1-DTPT);

///////////////////////////////////////////

//////////GASGENERATERTURBINE//////////

///////////////////////////////////////////

// per111=0;

// while(per111<0.99995)

// {

w=1;

MF=0;

per11=0;

T4=0;

FAR=0;

while(per11<0.9999995)

{

temp=(CODE[i][3]/*+CODE[i][3]*ba/100*/)*PT4*100/(MaC+MF);

TT4=pow(temp,2);
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TM=(TT3+TT4)/2;

CPGB=0;

TZM=TM/1000;

for(m=0;m<9;m++)

{

C P G B = C P G B + A [m ]*p ow (T Z M ,

m)+(FAR/(1+FAR)*(B[m]*pow(TZM,m)));

}

FAR=CPGB*(TT4-TT3)/ETAB/LHV;

MF=FAR*MaC;

if(TT4<T4)

per11=TT4/T4;

elseif(TT4>=T4)

per11=T4/TT4;

T4=TT4;

}

TM=TT4;

per1=0;

while(per1<0.9999995)

{

CPG4=0;

TZM=TM/1000;

for(m=0;m<9;m++)

{

C P G 4= C P G 4+ A [m ]*p ow (T Z M ,

m)+(FAR/(1+FAR)*(B[m]*pow(TZM,m)));

}

gamma[4]=CPG4/(CPG4-R);

temp=pow((1/CODE[i][4]),((gamma[4]-1)/gamma[4]));
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TT5=TT4-(CODE[i][5]/*+CODE[i][5]*bb/100*/)*TT4*(1-temp);

TTM=(TT4+TT5)/2;

if(TM<TTM)

per1=TM/TTM;

elseif(TM>=TTM)

per1=TTM/TM;

TM=TTM;

}

// PT5=PT4/CODE[i][4];

PT5=(MaC+MF)*pow(TT5,0.5)/(CODE[i][6]/*+CODE[i][6]*ca/100*/)/100;

/* if(PT5<PT55)

per111=PT5/PT55;

elseif(PT5>=PT55)

per111=PT55/PT5;

PT4=PT55*CODE[i][4];

}*/

GTW=CPG4*(TT4-TT5)*(MaC+MF);

/////////////////////////////////////

//////////POWERTURBINE////////////

/////////////////////////////////////

TM=TT5;

per2=0;

while(per2<0.9999995)

{

CPG5=0;

TZM=TM/1000;

for(m=0;m<9;m++)

{

CPG5=CPG5+A[m]*pow(TZM,m)+(FAR/(1+FAR)*(B[m]*pow(TZM,m)));

}

gamma[5]=CPG5/(CPG5-R);
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temp=pow((1/CODE[i][7]),((gamma[5]-1)/gamma[5]));

TT6=TT5-(CODE[i][8]/*+CODE[i][8]*cb/100*/)*TT5*(1-temp);

TTM=(TT5+TT6)/2;

if(TM<TTM)

per2=TM/TTM;

elseif(TM>=TTM)

per2=TTM/TM;

TM=TTM;

}

PT6=PT5/CODE[i][7];

PTW=CPG5*(TT5-TT6)*(MaC+MF);

SFC=3600*MF/PTW;

if(CW>=GTW)

{

del_w=CW-GTW;

}

elseif(CW<GTW)

{

del_w=GTW-CW;

}

if(min>del_w)

{

min=del_w;

maxi=i;

}

}

//////////////////////////////////////////////////////////////////////////

///////////////////////////////////
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//////////COMPRESSURE////////////

///////////////////////////////////

i=maxi;

// for(i=0;i<imax;i++)

{

TM=TT2;

per=0;

while(per<0.9999995)

{

CPA3=0;

TZM=TM/1000;

for(m=0;m<9;m++)

{

CPA3=CPA3+A[m]*pow(TZM,m);

}

gamma[3]=CPA3/(CPA3-R);

temp=pow(CODE[i][1],((gamma[3]-1)/gamma[3]));

TT3=(TT2*(temp-1)/(CODE[i][2]+CODE[i][2]*ab/100))+TT2;

TTM=(TT2+TT3)/2;

if(TM<TTM)

per=TM/TTM;

elseif(TM>=TTM)

per=TTM/TM;

TM=TTM;

}

PT3=CODE[i][1]*PT2;

MaC=(CODE[i][0]+CODE[i][0]*aa/100)*(P0*100)/pow(T0,0.5);

CW=MaC*CPA3*(TT3-TT2)/0.96;

/////////////////////////////////

//////////COMBUSTOR////////////

/////////////////////////////////
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PT4=PT3*(1-DTPT);

///////////////////////////////////////////

//////////GASGENERATERTURBINE//////////

///////////////////////////////////////////

w=1;

MF=0;

per11=0;

T4=0;

FAR=0;

while(per11<0.9999995)

{

temp=(CODE[i][3]+CODE[i][3]*ba/100)*PT4*100/(MaC+MF);

TT4=pow(temp,2);

TM=(TT3+TT4)/2;

CPGB=0;

TZM=TM/1000;

for(m=0;m<9;m++)

{

CPGB=CPGB+A[m]*pow(TZM, m)+(FAR/(1+FAR)*(B[m]*pow(TZM,

m)));

}

FAR=CPGB*(TT4-TT3)/ETAB/LHV;

MF=FAR*MaC;

if(TT4<T4)

per11=TT4/T4;

elseif(TT4>=T4)

per11=T4/TT4;

T4=TT4;



- 91 -

}

TM=TT4;

per1=0;

while(per1<0.9999995)

{

CPG4=0;

TZM=TM/1000;

for(m=0;m<9;m++)

{

CPG4=CPG4+A[m]*pow(TZM,m)+(FAR/(1+FAR)*(B[m]*pow(TZM,m)));

}

gamma[4]=CPG4/(CPG4-R);

temp=pow((1/CODE[i][4]),((gamma[4]-1)/gamma[4]));

TT5=TT4-(CODE[i][5]+CODE[i][5]*bb/100)*TT4*(1-temp);

TTM=(TT4+TT5)/2;

if(TM<TTM)

per1=TM/TTM;

elseif(TM>=TTM)

per1=TTM/TM;

TM=TTM;

}

// PT5=PT4/CODE[i][4];

PT5=(MaC+MF)*pow(TT5,0.5)/(CODE[i][6]+CODE[i][6]*ca/100)/100;

GTW=CPG4*(TT4-TT5)*(MaC+MF);

/////////////////////////////////////

//////////POWERTURBINE////////////

/////////////////////////////////////

TM=TT5;

per2=0;
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while(per2<0.9999995)

{

CPG5=0;

TZM=TM/1000;

for(m=0;m<9;m++)

{

CPG5=CPG5+A[m]*pow(TZM,m)+(FAR/(1+FAR)*(B[m]*pow(TZM,m)));

}

gamma[5]=CPG5/(CPG5-R);

temp=pow((1/CODE[i][7]),((gamma[5]-1)/gamma[5]));

TT6=TT5-(CODE[i][8]+CODE[i][8]*cb/100)*TT5*(1-temp);

TTM=(TT5+TT6)/2;

if(TM<TTM)

per2=TM/TTM;

elseif(TM>=TTM)

per2=TTM/TM;

TM=TTM;

}

PT6=PT5/CODE[i][7];

PTW=CPG5*(TT5-TT6)*(MaC+MF);

//////////////////////////////

//////////Nozzle////////////

//////////////////////////////

TM=TT6;

per3=0;

while(per3<0.9999995)

{

CPG6=0;

TZM=TM/1000;

for(m=0;m<9;m++)

{
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CPG6=CPG6+A[m]*pow(TZM,m)+(FAR/(1+FAR)*(B[m]*pow(TZM,m)));

}

gamma[6]=CPG6/(CPG6-R);

temp=pow((P0/PT6),((gamma[6]-1)/gamma[6]));

TT7=TT6-0.96*TT6*(1-temp);

TTM=(TT6+TT7)/2;

if(TM<TTM)

per3=TM/TTM;

elseif(TM>=TTM)

per3=TTM/TM;

TM=TTM;

}

//////////////////////////////////

//////////Perfomance////////////

//////////////////////////////////

SFC=3600*MF/PTW;

Torque=9549.3*PTW/1700;

/* if(CW>=GTW)

{

del_w=CW-GTW;

}

elseif(CW<GTW)

{

del_w=GTW-CW;

}

ETAM=CW/GTW;

if(del_w==min)

{

break;

}

*/
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}

/////////////////////////////

//////////PRINT ////////////

/////////////////////////////

fprintf(fp_out_7,"%12.5f %12.5f %12.5f %12.5f %12.5f %12.5f %12.5f %12.5f %12.5f %12.5f

%12.5f %12.5f %12.5f %12.5f\n",

TT3,PT3,TT4,PT4,TT5,PT5,TT6,PT6,MaC,MF,CW,GTW,PTW,SFC);

printf("%12.5f\n",TT5);

printf("%12.5f\n",TT7);

printf("%12.5f\n",MF);

printf("%12.5f\n",Torque);

fprintf(fp_out_1,"%12.5f\n\n\n",TT5);

fprintf(fp_out_2,"%12.5f\n\n\n",TT7);

fprintf(fp_out_3,"%12.5f\n\n\n",MF);

fprintf(fp_out_4,"%12.5f\n\n\n",Torque);

// printf("%12.5f\n",(CODE[i][0]+(CODE[i][0]*aa/100)));

// printf("%12.5f\n",CODE[i][0]);

// printf("%12.5f\n",CPG6);

// printf("%12.5f\n",FAR);

}

}
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2.역 신경망 훈련 로그램

% =========================================================================

% NEURALNETWORK DESIGN FORGASTURBINEFAULT DETECTION

% PROGRAMMED BY Lim SeMyeong

% 2010.10.11.

% =========================================================================

% HIDDEN LAYER:TANSIGMOID

% OUTPUT LAYER:LINEAR

% INITIALVALUE

function[]=fileload

prompt={'Filenumber?'}

filenum=inputdlg(prompt,'inputwindow');

filenum=str2double(filenum)

if(filenum==1)

load'co.txt';

data=co;

t=data(:,5:10);

x=data(:,1:4);

elseif(filenum==2)

load'ct.txt';

data=ct;

t=data(:,5:10);

x=data(:,1:4);

elseif(filenum==3)

load'pt.txt';

data=pt;

t=data(:,5:10);

x=data(:,1:4);

elseif(filenum==4)

load'coct.txt';

data=coct;

t=data(:,5:10);

x=data(:,1:4);

elseif(filenum==5)

load'copt.txt';
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data=copt;

t=data(:,5:10);

x=data(:,1:4);

elseif(filenum==6)

load'ctpt.txt';

data=ctpt;

t=data(:,5:10);

x=data(:,1:4);

elseif(filenum==7)

load'coctpt.txt';

data=coctpt;

t=data(:,5:10);

x=data(:,1:4);

end

t=t';

x=x';

maxcycles=1000;

RMS_goal=1.5;

lr=0.1;

hidden=1;

a=0.5; % 기울기 parameter

% DATA BASELOAD

%[x,t]=DB_fault_cof;

%[x,t]=DB_fault_hte;

%[x,t]=DB_fault_pte;

%[x,t]=DB_fault_coht;

%[x,t]=DB_fault_copt;

%[x,t]=DB_fault_htpt;

%[x,t]=DB_fault_cohtpt;
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[inputs,patterns1]=size(x);

[outputs,patterns]=size(t);

ifpatterns1~=patterns

error('입력 패턴과 목표 패턴이 같아야 함')

end

% WEIGHT VALUEINITIALIZE

W1=0.1*randn(hidden,inputs+1)% 출력층 가 행렬의 기화

W2=0.1*randn(outputs,hidden+1)% 은닉층 가 행렬의 기화

% LEARNING

[hidden,inputs1]=size(W1);

[outputs1,hidden1]=size(W2);

ifoutputs1~=outputs

error('W1에 한 차원이 목표 벡터의 것과 일치하지 않음')

end

ifinputs1~=inputs+1

error('W2에 한 차원이 입력벡터와 일치하지 않음')

end

ifhidden1~=hidden+1

error('W1과 W2의 차원이 일치하지 않음')

end

terms=outputs*patterns;

RMS=zeros(1,maxcycles);

LR=zeros(1,maxcycles);

X=[ones(1,patterns);x];

h=tansig(W1*X);

x=size(h);

H=[ones(1,patterns);h];

output=linearx(W2*H);

e=t-output;

RMS(1)=sqrt(sum(sum(e.̂2))/terms);
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fprintf('Epoch=1,lr=%f,RMSError=%f\n',lr,RMS(1));

fori=2:maxcycles

delta2=e*10;

del_W2=lr*delta2*H';

delta1=a*(h.*(1-h)).*(W2(:,2:hidden+1)'*delta2);

del_W1=lr*delta1*X';

new_W1=W1+del_W1;

new_W2=W2+del_W2;

new_h=tansig(new_W1*X);

new_H=[ones(1,patterns);new_h];

new_output=linearx(new_W2*new_H);

new_e=t-new_output;

RMS(i)=sqrt(sum(sum(new_e.̂2))/terms);

ifRMS(i)<RMS(i-1)

W1=new_W1;

W2=new_W2;

e=new_e*10;

h=new_h;

H=new_H;

lr=lr*1.05;

elselr=lr*0.5;

end

LR(i)=lr;

ifRMS(i)<RMS_goal;

break;end

ifrem(i,1)==0

fprintf('Epoch=%i,lr=%f,RMSError=%f\n',i,LR(i),RMS(i));

end

end

RMS=nonzeros(RMS);

LR=nonzeros(LR);

%saveresult_cofW1W2RMSLR%checkfunction[]=fileload
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if(filenum==1)

saveresult_coW1W2RMSLR

elseif(filenum==2)

saveresult_ctW1W2RMSLR

elseif(filenum==3)

saveresult_ptW1W2RMSLR

elseif(filenum==4)

saveresult_coctW1W2RMSLR

elseif(filenum==5)

saveresult_coptW1W2RMSLR

elseif(filenum==6)

saveresult_ctptW1W2RMSLR

elseif(filenum==7)

saveresult_coctptW1W2RMSLR

end

t=t';

x=x';

% RESULT PLOT

plot(i,RMS);

semilogy(RMS);

title('BackPropergationTrainingResult');

xlabel('NumberofIteration');

ylabel('RMSError');

% MAX.CYCLECHECK

cycles=length(RMS);

ifcycles==maxcycles

fprintf('\n\n***BPTrainingTerminate!')

fprintf('\n***RMS=%e \n\n',min(RMS))

else

fprintf('\n***%0.fepoch,GoodTraining!!!***',cycles)

fprintf('\n***RMS=%e \n\n',min(RMS))

end
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