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ABSTRACT

This paper deals with an autonomous flight controller design problem for a

tilt-rotor aircraft in rotary-wing mode. The inner-loop algorithm is designed using the

output-based approximate feedback linearization. The model error originated from the

feedback linearization is cancelled within allowable tolerance by using

single-hidden-layer neural network. According to Lyapunov direct stability theory, the

adaptive update law is derived to run the neural network on-line, which is based on

the linear observer dynamics. Moreover, the outer-loop algorithm is designed to track

the trajectory generated from way-point guidance. Especially, heading and flight-path

angle line-of-sight guidance are applied to the outer-loop to improve accuracy of the

landing tracking performance. The 6-DOF nonlinear simulation shows that the overall

performance of the flight control algorithm is satisfactory even though the collective

input response shows instantaneous actuator saturation for a short time due to the

lack of the neural network and the saturation protection logic in that loop.

초   록

본 논문에서는 틸트로터 항공기의 회전익 모드에 대한 자율비행 유도제어 알고리즘을 

적응제어기법을 이용하여 설계하는 것이다. 이를 위해 우선 출력기반 근사적 궤환선형화 

기법을 통하여 알고리즘의 내부루프를 구성하고 그로부터 발생하는 모델오차를 단일 은

닉층-신경망을 적용하여 상쇄하였다. 그리고 리아푸노프 안정성 이론에 따른 적응제어 갱

신법칙은 선형 관측기를 기반으로 설계하였다. 나아가 외부루프는 경로점 유도법칙으로부

터 생성되는 궤적을 추종하도록 하였으며 특히 엄밀한 자동착륙 궤적추종 성능 향상을 

위하여 방향각 및 비행경로각 시선유도법칙을 설계하였다. 틸트로터 비선형 모델 시뮬레

이션 결과는 콜렉티브 입력에서 보이는 순간적인 작동기 포화현상 이외에는 만족할 만한 

안정성과 추종성능을 보여 주고 있다.
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Ⅰ. 서  론

출력(Measured Output)에 기반을 둔 일반적

인 시스템의 비선형성을 제어하기 위한 방법으
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로 궤환선형화(Feedback Linearization) 기법[1]

이 제안되었다. 만일 불확실성(Uncertainty)을 내

포한 비선형 시스템이라면 적응제어(Adaptive

Control) 기법을 도입할 수 있다. 하지만 일반적

으로 적응제어 기법은 변수적 불확실성

(Parameteric Uncertainty)이 강한 시스템에 유리

하다고 알려져 있다[2]. 그리고 출력기반 적응제

어시스템의 경우, 시스템의 상태변수를 추정하

기 위해 관측기(Observer)를 사용하는 방법이 

제안되었다[3]. 하지만 비선형 시스템에 대한 관

측기 설계는 용이하지 않으므로 신경망을 도입

하기도 한다[4].

틸트로터(Tilt-Rotor) 항공기는 고정익기의 순

항속도, 행동반경, 그리고 운용상의 경제성과 회

전익기의 수직 이착륙의 장점을 결합시킨 항공

기이다. 예를 들어 회전익 모드일 때의 제어입

력은 'Pitch' 운동인 경우, 좌우 블레이드의 회전

면을 앞뒤로 기울여 추력방향을 변화시킴으로써 

제어하게 되고, 'Roll' 운동은 좌우 블레이드의 

피치각 변화를 통해 추력 불균형을 유도해 제어

하게 된다. 그리고 'Yaw' 운동은 좌우 블레이드

를 상반되게 앞뒤로 움직여 제어한다. 그림1은 

틸트로터 항공기의 회전익 모드인 경우이다. 틸

트로터 항공기의 자율비행제어에 대한 연구는 

우선 모든 상태변수를 측정할 수 있다고 가정한 

동역학 모델 역변환(Dynamic Model Inversion)

을 이용한 적응제어기법[6]을 적용한 명령추종 

비행제어알고리즘을 연구하였으며 이를 확장하

여 경로추종 자율비행유도제어 알고리즘을 설계

하였다[7]. 여기서는 천이모드(Transition Mode)

에 대한 자동착륙 시뮬레이션을 통한 알고리즘 

성능을 분석하였다. 또한 출력기반 적응제어 기

법을 이용하여 틸트로터 항공기 자율비행유도제

어 알고리즘 설계에 대한 연구[8,9]를 수행하였

다. 나아가 출력기반 적응제어 기법을 이용한 

틸트로터 항공기의 고정익 모드[10] 및 회전익 

모드[11]에 대한 경로추종제어 알고리즘 설계에 

대한 연구를 수행하였다.

본 논문에서는 불확실성이 존재하는 비선형시

스템에 관측기를 적용한 출력기반 적응제어기법

[13]을 사용하여 회전익 모드에서의 틸트로터 항

공기의 자율비행제어 알고리즘을 설계하고자 한

다. 우선 출력기반 근사적 궤환선형화 기법을 

틸트로터 항공기에 적용하여 자세제어 알고리즘

을 설계하고 여기에 경로점 추종을 위한 유도제

어 알고리즘을 설계하여 틸트로터 항공기의 회

전익 모드에 대한 자율비행을 구현하고자 한다.

그림 1. 틸트로터 항공기 회전익 모드

본 논문에서는 2장에서는 출력기반 근사궤환

선형화 기법에 대해 간략히 설명하고 3장에서는 

틸트로터 항공기에 적용한 설계과정을 설명하였

다. 그리고 4장에서는 그 결과를 시뮬레이션으

로 보였으며 결론을 5장에서 정리하였다.

II. 출력기반 적응제어기법

2.1 근사적 궤환선형화 과정

일반적으로 가관측성(observability) 및 가제

어성(Controllability)을 갖는 단일 입출력 비선형 

시스템을 다음과 같이 표현할 수 있다.

 
  

(1)

여기서 상태변수(Stste)는 ∈ 차원을 가지며,

입력과 출력은 각각 ∈차원을 가진다. 그리

고 시스템 함수는 ∈∞차원의 Non-affine

최소위상(Minimum-Phase)을 갖는다. 그리고 식 

(1)은 'relative degree r'에 의해 출력피드백 선

형화 조건을 만족하며 이를 'Lie derivatives'로 

표현할 수 있다. 이의 결과로서 상태변수()와 

새로운 변수()와의 매핑   을 다음과 같

이 나타낼 수 있다.

 
 ⋯ 

  (2)

또한 식 (1)의 시스템을 'normal form'으로 나

타내면 다음과 같다.

 
    ⋯


  

(3)

여기서 ∈ 는 내부(Internal) 시스템의 상

태변수로서,   일 경우, 시스템의 평형점
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(  )에 대해 지수 함수적(Exponential) 전역

(Global) 안정성(Stability)을 갖는다.

따라서 출력 y에 대한 근사적 궤환 선형화를 

시키면 식(1)의 시스템을 다음과 같이 표현할 수 

있다.

  (4)

여기서 는 의사제어 입력(pseudo control)이라 

하고 는 역변환이 가능한 근사화된 함수

이다. 만약 함수 ·가 역함수가 존재한다면 

다음과 같이 역변환을 통하여 제어입력변수

를 구할 수 있다.

  (5)

또한 식 (3)으로부터 의사제어 입력의 출력 동특

성은 아래와 같이 표현된다.

 ∆ (6)

여기서 ∆는 근사화 역변환에 의해 발생한 모델

오차(Model Error)로서 다음과 같다.

∆    (7)

그림 2는 내부루프의 전체적인 블록선도를 나

타내고 있다. 그림 2에서와 같이 식(6)의 의사제

어입력은 다음과 같이 정의한다.

≡
 (8)

식 (8)에 식 (6)을 대입하여 출력 동특성을 다음

과 같이 구할 수 있다.

 
∆ (9)

또한 식 (9)를 통해 오차 동특성은 다음과 같다.

  ∆ (10)

여기서 오차는  이다. 그리고 ∆에 

대해 시스템 안정화를 위해 선형 보상기를 다음

과 같이 정의한다.


 

(11)

그림 2. 내부루프 블록선도

여기서 보상기 상태변수 ∈ 이며 Routh -

Hurwitz 안정성을 만족한다. 그리고 출력 추정 

오차   로 정의하고 이에 오차 벡터는 

다음과 같다.

       (12)

또한 식(9)과 식(12)를 통해 추정 오차에 대한 

동특성은 다음과 같이 구할 수 있다.















 

 


















 ∆ 

    

(13)

따라서 식 (13)의 오차 동특성 방정식은 다음과 

같이 상태방정식으로 나타낼 수 있다.

  ∆ 
 

(14)

여기서 는 Hurwitz이다. 다음은 식 (14)에 대

한 선형 관측기를 아래와 같이 정의한다.

 





(15)

여기서 는 관측기 게인값이며 는 

Hurwitz이다. 일반적으로 적응제어법칙을 갱신

하기 위해 관측기가 제안되었지만[3] 본 논문에

서는 식(15)로부터 모델오차를 상쇄할 신경망을 

갱신하는 입력신호를 생성하도록 한다.

2.2 신경망을 이용한 모델오차 상쇄

다음은 비선형성 모델오차를 상쇄하기 위해 

단일 은닉층(SHL : Single Hidden Layer)을 갖

는 신경회로망을 사용한다. SHL-신경회로망은 

다음과 같이 표현할 수 있으며 그림 3에 나타내

었다.




  

 


 

  

 


  







 (16)

여기서 ·은 활성함수로 시그모이드(Sigmoid)

함수를 사용한다.

 



   (17)

일반적으로 SHL-신경회로망의 입출력에 대한 

관계를 이용하여 식 (7)를 표현하면 다음과 같이 

표현할 수 있다.

∆



 (18)
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그림 3. SHL-신경회로망 구조

그리고 신경망 입력()은 다음과 같이 정의한다.

     




     


     

(19)

여기서 ≥이며 ∥∥≤    그리고 

는 시간지연이다.

따라서 식 (18)로부터 제안된 제어입력은 다

음과 같다.

 
  (20)

2.3 적응제어 신경망 갱신법칙

다음은 식 (16)에 보인 SHL-신경망을 적용하

여 모델오차를 상쇄하는 적응제어 신경망 갱신

법칙을 유도한다. 이는 Lyapunov Direct

Method를 이용하여 제어 시스템의 내부 상태변

수들이 모두 궁극한계(Ultimate Boundedness)를 

만족하도록 하면 된다. 이를 위해 우선 리아푸

노프 함수()를 다음과 같이 정의한다.

 











(21)

여기서 ·는 행렬의 Trace Operator이며 오

차변수()는 다음과 같이 정의한다.

 (22)

따라서 리아푸노프 함수가  을 만족하도록 

하는 신경망 가중 행렬을 구하면 다음과 같다[13].

( )
( ) ( )

0

0

ˆ ˆ ˆ ˆˆ2

ˆ ˆ ˆ ˆˆ ˆ2

T T
V o v

T T
W o w

V xE PbW k V V

W V x E Pb k W W

s

s s

é ù¢= -G + -ë û

é ù¢= -G - + -ë û

&

&
(23)

여기서   는 신경망의 초기값이다. 그리고 

이득       은 모두 양수이며 그 외 관

련식은 다음과 같이 정의된다.


    


 (24)

또한 행렬 는 다음과 같이 리아푸노프 방정식

을 만족한다.


     (25)

식 (23)에서 보면 신경망 갱신법칙이 관측기 상

태변수를 포함하고 있음을 알 수 있다.

III. 틸트로터 항공기 적응제어기법

3.1 Inner-Loop 설계

다음은 내부루프를 설계함에 있어 자세각을 

출력으로 하여 근사적 궤환선형화를 통하여 내

부루프를 설계하였다. 틸트로터 항공기[5]의 호

버링 상태에 대한 선형 상태방정식을 통해 

‘Relative Degree’ r = 2인 경우, 각 채널에 대해 

모델의 제어입력변수를 다음과 같은 방법을 

통해 구할 수 있다.

 



∆∆∆∆

(26)

여기서 는 자세각이며 는 자세각속도

이며 는 각 채널의 제어입력변수

  이다. 그리고 본 연구에서는 선형 

보상기는 비메로리(Memoryless) 구조의 비례-

미분 제어기(PD - controller)를 사용하여 각 채

널에 대해 다음과 같이 구성하였다.

 



   

(27)

식(27)을 통해 얻어진 의사제어입력변수를 식

(26)에 대입하면 다음과 같이 역변환을 통해 각 

채널에 대한 제어입력변수를 얻을 수 있다.

그림 4. 내부루프 블록선도
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 ∆∆∆ (28)

여기서 는 언제나 역변환이 가능하다. 또한 

선형 관측기는 각 채널의 자세각의 오차를 입력

으로 하여 자세각과 각속도 오차를 상태변수로 

구성한다. 따라서 설계되는 관측기는 다음과 같

이 구성하였다.

 



  
 




 

   

(29)

여기서 는 행렬형태의 게인값으로서 식 (29)로

부터 얻어지는 오차상태방정식을 Hurwitz로 하

며 그 고유값이 선형 보상기의 값보다 4배 이상 

되도록 설계하였다. 그리고 콜렉티브 입력을 제

외한 제어입력에는 작동기 포화를 방지하는 로

직[16]과 7개의 뉴런을 갖는 SHL-신경망을 설

계하여 내부루프를 설계하였다.

3.2 Outer-Loop 설계

다음은 3.1절에서 구한 내부루프 구조를 참고

하여 틸트로터 외부루프는 경로점 유도법칙을 

갖도록 설계하였다. 경로점으로부터 주어지는  

위치정보(X(North), Y(East), Z(Down))와 속도 

정보을 이용하여 하고 궤적을 생성하였으

며 내부루프의 명령인 자세각 과 주로

터 컬렉티브 스틱 조종입력∆을 출력 변수

로 하였다. 그림 5는 외부루프의 전반적인 블록

다이어그램이다.

외부루프의 출력을 생성하기 위해 틸트로터 

항공기 가속도 성분의 관계식을 다음과 같이 구

할 수 있다.
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그림 5. 외부루프 블록선도

여기서 는 동체좌표계에서 지구고정 좌표

계의 변환 행렬이다. 식 (30)에서 좌변의 가속도 

성분을 외부루프의 의사제어입력  으로 

정의하고, 의사제어입력은 다음과 같이 비례-미분 

제어기(PD Controller)를 사용하여 설계하였다.

   
 

   
 

  
 

(31)

한편, 회전익 비행모드시 컬렉티브입력에 의

한 공기력 이 싸이클릭 입력과 페달 입력에 

비해 상당히 크다고 가정할 수 있기 때문에 식

(30)에 정리하면 다음과 같이 나타낼 수 있다.









 














 




 (32)

식(32)을 정리하게 되면 내부루프 입력 변수

인 자세각 를 얻을 수 있다. 또한 컬

렉티브 스틱 입력값는 식(32)의  를 

이용하여 z축 가속도에 대한 역변환를 통해 다

음과 같이 얻을 수 있다.

∆  


  ∆∆∆ (33)

또한 방향(Heading)에 대한 자세각는 다

음과 같이 구할 수 있다.

  (34)

여기서 는 주어지는 경로점으로부터 구해지

는 방향각이고, 는 LOS(Line Of Sight)

Guidance를 사용하여 구해지는 방향각으로 다음

과 같은 식으로부터 구할 수 있다.

 




(35)
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그림 6. 방향각에 대한 LOS Guidance 

여기서 는 비행체가 향하는 경로점과 그 이전 

경로점 사이의 직선과 비행체와의 수직거리를 

나타내고, 
는 수직 위치오차에 대한 이득을 

나타내고, 는 전진방향 속도에 대한 이득으로 

비행체의 현재 위치의 직선항로상의 대응하는 

목표위치로부터 LOS점까지의 거리를 결정하기 

위해 사용되는 파라미터이다. 그림 6은 방향각

에 대한 LOS Guidance를 설명하고 있다.

또한 본 연구에서는 비행경로각(Fight Path

Angle)에 대한 LOS Guidance를 적용하였다. 이

는 방향각에 대한 LOS Guidance와 유사하게 얻

을 수 있다.

Ⅳ. 시뮬레이션 결과

틸트로터 항공기의 회전익 비행모드에 대해 

설계한 출력기반 적응제어법칙의 안정성 및 성

능을 평가하기 위해 본 연구에서는 한국항공우

주연구원(KARI)에서 비행시뮬레이션용으로 개발

한 틸트로터 항공기 비선형 6-자유도(DOF)모델

을 이용하였다. 이 모델의 재원은 동체 길이가 

12.83m이고 로터의 길이가 17.43m이다. 그리고 

순항속도가 5,030m에서 345mph이다. 호버링 상

태에서의 선형화 모델의 트림조건은 표 1에 나

타내었다. 또한 경로점에 대한 정보를 비선형 

모델에 표 2에서와 같이 제공하였다. 예를 들어 

경로점 15에 이르게 되면 틸트로터 항공기는 착

륙상태에 이른다.

표 1. 회전익 모드 트림 조건

u [ft/s] 134.2898 [in] 4.001

v [ft/s] 0 [in] 1.692

w [ft/s] -14.2145 [in] 0

h [ft] 1000 [in] 0

[deg] 0 [deg] 0

[rad/s] 63.283  2

표 2. 경로점 위치정보와 속도정보

Point
X(North)

[ft]

Y(East)

[ft]

Z(ALT)

[ft]

Velocity

[knots]

0 0 0 1000 0

1 1000 500 1000 30

2 3000 500 1000 30

3 3000 2000 1000 30

4 5000 2000 1000 30

5 5000 500 1000 30

6 7000 500 1000 30

7 9000 500 1000 80

8 12000 500 738 60

9 14000 500 563 30

10 16000 500 300 30

11 16500 500 300 5

12 16540 500 300 0

13 16540 500 100 5

14 16540 500 33 5

15 16540 500 6 0

표 3. 내부루프 제어게인

 Roll Pitch Yaw

선형

보상기

  

  

  

  

  

  

선형

관측기




 




 



 




 



 






신경회로
망 학습률

W = 40

V = 30

K = 0.01

W = 60

V = 30

K = 0.01

W = 30

V = 30

K = 0.01

표 4. 외부루프 제어게인

PD 제어기

X      

Y      

Z      

LOS 
Guidance

    
 

    
 

그리고 다수의 시뮬레이션을 통해 얻은 내부루

프와 외부루프의 제어 이득값을 표 3과 표 4에 

각각 나타내었다.

그림 7과 그림 8은 경로점을 추종하여 착륙고

도에 도달하는 비행경로를 2차원(North-East,

North-Altitude)에서 각각 보여준다. 본 결과로 

알 수 있는 것은 주어진 경로점을 정확히 추종

하여 착륙고도에 도달하며 특히 ‘Glide Slope’

궤적추종에서는 비행경로각 추종 LOS Guidance

의 도움으로 보다 정확한 경로추종이 이루어지

고 있음을 볼 수 있다. 또한 그림 9에서는 피치,
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그림 7. (North/East)-2차원 경로점 추종결과

그림 8. (North/ALT)-2차원 경로점 추종결과

   그림 9. 내부루프 자세각  명령 

추종결과

그림 10. 작동기 입력 반응 결과

그림 11. 종운동 신경회로망 가중치 결과 

롤, 요 자세각 반응을 보이고 있다. 그리고 제어

입력에 대한 시간반응을 그림 10에 나타내었는

데 종/횡축 싸이클릭 및 페달 제어입력은 작동

기 포화없이 잘 동작하고 있음을 알 수 있다.

하지만 작동기 포화 방지로직이 없는 콜렉티브

에서 볼 수 있는 짧은 순간의 작동기 포화는 전

체시스템의 성능에 별다른 영항을 미치지 않는

다. 또한 내부루프에 적용한 SHL-신경망은 그림 

11에 나타낸 것처럼 모델오차를 제거하기 위해 

잘 동작하고 있음을 알 수 있다.

Ⅴ. 결  론

본 논문에서는 출력기반 근사적 궤환선형화 

기법을 적용한 적응제어기법을 이용하여 틸트로
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터 항공기의 회전익 모드에 대한 자율비행 유도

제어 알고리즘을 설계하였다. 알고리즘의 내부

루프 설계과정에서 발생하는 모델오차를 SHL-

신경망을 적용하여 상쇄하였다. 그리고 적응제

어 갱신법칙은 리아푸노프 안정성 이론으로부터 

유도되며 선형 관측기를 기반으로 설계하였다.

나아가 외부루프 설계과정에서는 엄밀한 자동착

륙 궤적추종 성능 향상을 위하여 방향각 및 비

행경로각 시선유도법칙을 설계하였다. 틸트로터 

항공기의 6-DOF 비선형 모델 시뮬레이션 결과

는 만족할 만한 안정성과 추종성능을 보여 주고 

있으나 신경망과 작동기 포화방지로직을 적용하

지 않는 콜렉티브 입력에서 순간적인 작동기 포

화가 나타나지만 전체적인 성능에는 영향을 주

지 않는 것으로 분석된다.
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