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요  약

본 논문에서는 소형 무인항공기에 대한 비행제어 시스템을 동적 보상기를 이용하여 설계하였다. 제안된 제

어 시스템은 정상상태 오차를 줄이면서 과도응답 특성을 개선하여 고도 변화 및 목표점 통과 명령에 대해 비

행 안정성을 확보하고자 하였다. 제안된 비행 제어기는 내부 루프와 외부 루프의 이중 구조로 구성되며, 내부

루프는 PD 제어기를 사용하여 과도응답을 개선하도록 하며 외부 루프는 동적 보상기를 사용하여 과도 응답 및

정상 상태 오차를 개선하도록 하였다. 고도 추종 및 목표점을 통과하도록 하는 비행실험을 통하여 제안된 기법

의 성능을 평가하였다. 
Abstract

In this paper, we design a flight controller using a dynamic compensator for a small unmanned aerial vehicle. 
The proposed method ensures flight stability during altitude holding and waypoints passing by improving the 
transient response and steady state error. The control system consists of dual feedback loops with an inner 
loop and a outer loop. The inner loop has a PD controller to improves the transient response and the outer 
loop has a dynamic compensator to reduce overshoot in the transient response and improve the steady state 
error. The performance of the proposed method is evaluated by flight test on a small UAV.
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I. 서  론

최근 무인항공기 기술은 탑재 장비 및 인적 운용

능력의 향상에 따라 자동비행 기술을 기반으로 부가

적인 임무를 수행하기 때문에 지속적으로 다양한 자

동비행 기술 향상의 필요성이 부각되고 있다[1].
일반적으로 항공기는 동역학 모델의 불확실성, 비

행 환경에 따른 외란, 탑재 센서들의 측정 오차 등이

발생하여 정상 상태 오차 발생 및 불안정한 응답특성

을 나타낸다[2][3]. 불안정한 응답특성을 개선하기 위

하여 일반적으로 외부 항법 유도 보상 루프와 내부

자세 제어 루프로 분리하여 제어기를 구성한다.
내부자세제어루프는항공기의빠른응답특성을갖

도록 PD(proportional-derivative) 제어기를 포함시키고, 외
부 항법 유도 루프는 목표위치에 따른 추종오차의 정상

상태 오차를 개선하기 위하여 PI (proportional-integral) 



한국항행학회 논문지 제16권 제4호 2012년 8월572































    
   

 
  


 

   
































 





 




 






제어기를 포함시킬 수 있다[4]. 그러나 항공기와 같이

외란의 영향에 민감하며 안정성 여유가 적은 경우 정

착 시간(settling time)을 줄이기 위해 PI 제어기의 적

분 이득을 증가시키면 과도 응답 특성이 나빠지며 안

정성까지 악화된다. 이러한 와인드-업(wind-up) 현상

을 해결하기 위하여 다양한 방법들이 제시되어 왔으

며, 비선형 시스템에 조건부 적분기를 사용하는 방안

도 제시되었다[5].
PI 제어기와 같은 효과를 갖는 지연 보상기(lag 

compensator)에서 보상기의 극점과 영점을 조정하면

정상상태 오차를 개선하면서 과도응답 특성도 개선

시킬 수 있다. 따라서 지연 보상기의 특성을 갖는 동

적 보상기(dynamic compensator)를 항법 유도 제어에

사용하면 정상 상태 오차와 불안정한 과도 응답 특성

을 동시에 개선시킬 수 있다[6].
본 논문에서는 동적 보상기를 이용한 소형 무인항

공기 비행 제어 시스템을 제안하고 비행실험을 통하

여 성능을 입증하고자 한다. 선형화된 동역학 방정식

을 이용하여 자세 제어 및 항법 유도를 수행하는 내

부 루프 제어기와 외부 루프 제어기를 제안한다. 자
세 유지 제어는 PD 제어기를 이용하는 내부 루프에

서 실행하고, 동적 보상기를 사용하는 외부 루프는

과도 응답 및 정상 상태 오차를 개선하도록 한다. 제
안한 제어기가 정상 상태 오차 및 불안정한 과도 응

답을 개선시킴을 입증하기 위하여 기준 고도 및 목표

점을 통과하는 비행실험을 수행한다.

Ⅱ. 무인항공기 모델링

비행체의 운동은 뉴튼의 제 2법칙으로부터 유도되

어 6자유도 운동을 표현하는 운동 방정식으로 나타

낼 수 있다[7]. 항공기의 운동은 비선형 동역학방정

식으로 모델링되지만 평형점에서 선형화시킨 선형화

모델이 이용된다. 항공기의 모든 질량은 무게 중심점

에 있으며 공탄성이 없는 강체라고 가정하고 항공기

의 각 축에 대한 힘과 모멘트 성분을 고려하여 항공

기 운동을 다음과 같이 표현한다.
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여기서,   와   은 속도 벡터와 회전 각
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  

  
,  

  
  
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
 

 
는   축에 대한 공력, 중력, 추력

을 나타내며,   는 항공기의 관성 모멘트이

다. 또한,     과   은   

축에 대한 공력과 추력 모멘트이고, 은 비행체의

질량이다. 
공력계수들에 상호 영향을 주는 인자들을 고려하

여 크게 종 방향 운동(longitudinal motion)과, 횡 방향

운동(lateral motion)으로 구분된 선형 상태 공간 방정

식으로 나타낼 수 있다[8].
종 방향 운동의 인자들은 받음각(angle of attack), 

승강키, 피치각 변화율(rate of pitch), 고양력 장치

(flap) 등이 있으며, 종 방향 운동을 나타내는 선형 상

태 공간 방정식은 다음과 같다.

(2)
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그림 1. 고도 유지를 위한 제어 시스템 블록도

Fig. 1. Block diagram for altitude hold control 

system. 

여기서, 는 피치각 변화율, 는 피치각,  는

각각 항공기의 승강키, 스로틀(throttle)의 섭동이다. 
또한, 상태 공간 행렬 원소들은 각 축에 대하여 날개

면적, 공기 밀도, 항공기 질량, 항력(drag), 양력(lift), 
추력에 대한 계수로 표현된다.

횡 방향 운동의 인자들은 옆 미끄러짐 각, 보조날

개(aileron), 방향키, 옆 놀이각 변화율(rate of roll), 빗
놀이각 변화율(rate of yaw), 추력 편향(thrust 
vectoring) 혹은 추력에 의한 모멘트 등이 있으며, 횡
방향 운동을 나타내는 선형 상태 공간 방정식은 다음

과 같다.

(3)

여기서, 는 옆 놀이각 변화율, 은 빗 놀이각 변

화율, 는 옆 놀이각,  는 각각 항공기의 보조날

개, 방향키의 섭동이다. 또한, 상태 공간 행렬 원소들

은 각 축에 대하여 날개 면적, 공기 밀도, 항공기 질

량, 항력, 양력, 추력에 대한 계수로 표현된다[9].

Ⅲ. 항법 유도 시스템

3-1 항법 유도 시스템 개요

무인항공기 항법 유도 제어기는 내부 루프(inner 
loop) 제어기와 외부 루프(outer loop) 제어기로 나누

어 구성할 수 있다. 내부 루프 제어에서는 항공기의

피치각과 옆 놀이각에 대한 자세 제어를 담당하며, 

외부 루프 제어에서는 자세 제어를 수행하여 목표 고

도와 목표 방향에 대한 항법 유도를 수행한다.
목표 고도와 방향에 대한 추종 오차가 최소로 되

도록 종 방향과 횡 방향 항법 유도 알고리즘을 설계

한다. 고도 및 항법 유도에 대한 추종 오차를 이용하

여 내부 루프 제어에서는 빠른 과도응답을 얻도록 하

고, 외부 루프 제어에서는 안정성을 확보하면서 정상

상태 오차를 개선하도록 제어기를 구성한다.
무인항공기의 자동비행을 위해서는 항공기의 동

적 특성을 2개의 종 방향 모드와 2개의 횡 방향 모드

로 구분하여 자동 비행 모드(autopilot mode)를 구성

한다. 종 방향 모드는 항공기의 피치 자세 유지(pitch 
attitude hold) 모드와 고도 유지(altitude hold) 모드로

구성되며, 횡 방향 모드는 선회각 유지(bank angle 
hold) 모드와 기수방향 유지(heading hold) 모드로 구

성된다[10].

3-2 제어기 구성

고도 유지를 위한 종 방향 제어기는 그림 1과 같이

구성한다. 내부 루프 제어는 과도 응답을 개선하기

위하여 PD 제어기를 사용하는데 동적 보상기로부터

생성되는 기준 피치각과 항공기의 피치각 추종 오차

가 PD 제어기에 입력된다. PD 제어기 출력으로 승강

키를 조종하여 고도 추종 오차를 개선하도록 하는데

식 (2)에서 스로틀 섭동이 없는 가정에서 승강키 입

력에 대한 피치각 사이의 개루프 전달함수를 포함하

는 내부 루프 시스템이 안정하도록 PD 제어기 이득

을 정한다. 
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내부 루프 제어 시스템이 구성된 후 무인 항공기

의 고도가 목표 고도를 추종하도록 하는 외부 루프

고도와 현재 고도 사이의 추종오차는 동적 보상기를

이용하여 개선한다. 적분기를 이용한 오차의 개선은

과도 응답 동안 큰 오버슈트와 진동을 초래하여 항공

기의 안정성을 악화시킬 수 있다. 따라서 원점에 극

점을 가지는 적분기보다는 0이 아닌 극점과 영점을

가지는 보상기를 사용하면 과도응답을 개선시키면서

정상상태 오차도 줄일 수 있다. 
기수 방향 유지를 위한 횡 방향 제어 시스템은 그

림 2와 같다.

그림 2. 기수방향 유지를 위한 제어시스템 블록도

Fig. 2. Block diagram for heading hold control 

system.

동적 보상기로부터 생성되는 기준 옆 놀이각과 무

인항공기 옆 놀이각 사이의 추종오차가 PD 제어기를

통과하여 보조날개를 제어한다. PD 제어기는 옆 놀

이각의 과도응답을 개선하도록 설계하는데 식 (3)에
서 방향키 섭동이 없는 가정에서 보조날개 입력에 대

한 옆 놀이각 사이의 개루프 전달함수를 포함하는 내

부 루프 시스템이 안정하도록 PD 제어기 이득을 정

한다. 
내부 루프 제어 시스템이 구성된 후 무인 항공기

의 기수방향이 목표 방향과 일치하도록 하기 위한 외

부 루프 제어는 동적 보상기를 이용하여 구성한다.
 
3-3 동적 보상기

외부 루프 제어에 사용되는 동적 보상기는 적분기

를 사용하여 정상상태 오차를 개선하고자 할 때 발생

될 수 있는 과도응답 동안의 과도한 오버슈트에 의한

시스템 불안정성을 개선하기 위해 사용한다. 따라서

PI 제어기능을 하기 위한 극점과 PD 제어기능을 하

기 위한 영점을 가지는 구조이다. 
고도 유지를 위한 종 방향 제어의 외부 루프를 구

성하는 동적 보상기 구조는 그림 3과 같으며 다음 상

태 방정식으로 표시된다.

hdq
q

b

dt
d

h&
~

dh dq&
ò

q
a

그림 3. 동적 보상기 구조

Fig. 3. Structure of the dynamic compensator. 




 (4) (4)

여기서 는 동적 보상기의 출력으로 기준 위치

각이 되며, 와 는 동적 보상기의 극점과 영점

이고, 는 이득이다.

동적보상기의 극점, 영점과 이득은 내부 루프 제

어 시스템을 설계한 후 시뮬레이션을 통하여 원하는

성능을 가지도록 선정한다.

횡 방향 제어 시스템에 사용되는 동적 보상기도

동일한 방법으로 설계한다.

Ⅳ. 비행실험

본 연구에서 설계한 무인항공기 항법 유도 제어시

스템에 대한 성능 평가를 위한 비행실험을 실시하였

다. 비행실험 대상 무인항공기는 13Kg급 소형무인항

공기로서 제원은 표 1과 같다.
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표 1. 소형 무인항공기 제원

Table 1. Specification of a small UAV. 

  
무인항공기 제어시스템은 제어 보드, GPS, AHRS 

와 RF 모뎀으로 구성되며, 동기식 AHRS와 비동기식

GPS의 출력으로부터 각각 4Hz와 20Hz를 이용하여

자세 및 위치 정보를 획득하도록 하였다.  
성능 평가를 위한 비행 실험은 100Km/s의 순항 비

행 상태를 유지하도록 엔진제어를 한 상태에서, 지정

된 모든 목표점을 통과하는 비행과 고도 변화를 추종

하도록 하는 비행실험을 수행하였다.
고도 유지를 평가하기 위한 시험비행은 고도

200m에서 300m로 상승시킨 후 60초 후에 다시 200m
로 하강하고 60초 후에 다시 300m로 상승시키는 고

도 변화 비행 목표를 추종하도록 하는 비행제어 성능

을 분석하였다. 
내부 루프의 PD 제어기의 비례이득과 미분기 이

득은 각각 
과 

 로 정하였

으며 외부 루프의 동적 보상기 설계파라미터는 시뮬

레이션을 통해 시스템의 극점이 복소평면의 좌반면

에 배치되도록 다음과 같이 선정하였다. 

         (5)

고도 추종 결과는 그림 4와 같으며 피치각 변화는

그림 5에 나타내었다. 기준 고도 변화 명령에 대해

동적 보상기와 PI 제어기를 사용한 비행 실험결과를

비교하였는데 예상한 바와 같이 동적 보상기를 사용

한 비행결과가 과도응답 동안 낮은 오버슈트를 갖기

때문에 비행 안정성이 높은 것으로 판단할 수 있다. 
정상상태 오차는 PI 제어 결과와 같은 수준을 유지하

고 있는 것을 확인할 수 있다. 피치각 변화는 ±

로 제한하였는데 그림 5에서 보는바와 같이 동적 보

상기를 사용한 경우가 안정적으로 변화하기 때문에

비행 안정성이 우수한 것으로 판단할 수 있다.

그림 4. 고도 추종 결과

Fig. 4. Tracking result for desired altitude.

그림 5. 피치각 변화

Fig. 5. Variation of pitch angle for altitude tracking.

항법 유도에 의한 목표점을 통과하는 비행실험을

실시하였으며 실험 결과는 그림 6과 같다.  내부 루

프의 PD 제어기의 비례이득과 미분기 이득은 각각


과 

로 정하였으며 외

부 루프의 동적 보상기 설계 파라미터는 시뮬레이션
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을 통해 시스템의 극점이 복소평면의 좌반면에 배치

되도록 다음과 같이 선정하였다. 

         (6)

측풍이 4 m/s 정도 있고 고도 200m에서 +로 표시

한 3개의 목표점을 차례로 통과하도록 하였으며, 옆

놀이 각 변화는 ±로 제한하였다. PI 제어기를

사용한 경우와 동적 보상기를 사용한 경우 모두 목표

점을 통과하였으나, 그림 7의 피치각 변화에서 보는

바와 같이 동적 보상기를 사용한 경우 옆놀이 각 변

화가 보다 안정적인 것을 확인할 수 있다. 

그림 6. 목표점 통과 결과

Fig. 6. Passing result for desired waypoints.

그림 7. 옆놀이 각 변화

Fig. 7. Variation of roll angle for waypoints passing.

그림 4, 그림 5, 그림 7 그래프를 통해 고도 유지

및 목표점 통과 명령에 대한 비행실험 결과 외부 루

프 제어를 동적 보상기를 사용하여 구현한 경우가 비

행 안정성이 우수함을 확인할 수 있다. 

Ⅴ. 결  론

본 논문에서는 소형항공기가 고도 추종 및 목표점

통과를 위한 비행제어시스템을 동적 보상기를 이용

하여 설계하고 비행실험을 실시하였다. 비행제어시

스템은 선형화한 비행 동력학 모델을 사용하였으며

내부 루프와 외부 루프를 가지는 이중 구조로 하였

다. 내부 루프에는 PD 제어기를 사용하였으며 외부

루프에는 동적 보상기를 사용하여 정상상태 응답 및

과도응답을 개선하여 비행 안정성을 확보하였다. 비
행 실험 결과 고도 변화에 대한 추종 및 목표점 통과

명령에 대해 제안된 기법이 과도 응답이 개선되어 비

행 안정성을 확보하는 것을 확인하였다.  
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