
 

1. 서 론  
 
센서와 컴퓨터 및 통신 기술 등의 발달과 더불어 

무인항공기에 대한 연구와 개발이 활발히 진행되고 있다 [1]. 

무인항공기는 공중에서의 기동성과 가시성의 이점을 가지고 

있고 인간이 하기 어렵거나 힘든 작업을 할 수 있으므로 인해 

많은 응용분야에 이용될 수 있다. 무인항공기가 널리 이용되기 

위해서는 보다 높은 수준의 자율성(autonomy)이 요구된다. 

특히, 이착륙 과정은 사고의 위험성이 높으므로 자동 제어가 

절실히 필요한 부분이다. 

 

본 논문에서는 단일 안테나 GPS수신기에 기반하여 

무인항공기의 자동 이착륙이 가능함을 비행실험을 통하여 

보인다. 일반적으로 GPS수신기는 위치와 속도 및 시간 정보를 

제공한다 [2]. 그러나 고정익 항공기의 운동특성을 이용하면 

무인항공기의 자세를 추정할 수 있다 [3]. 이 전의 논문에서 

저자들은 단일 안테나 GPS수신기만을 무인항공기의 항법 및 

제어 센서로 이용하여 자동제어가 가능함을 보인 바 있다 

[4-6]. 단순히 일련의 경로점을 지나는 것뿐만 아니라 원과 

직선으로 구성된 경로를 추종하는 제어가 가능함을 

비행실험결과를 통해 보였다. 본 논문에서는 이를 확장하여 

무인항공기의 자동 이착륙에 적용한다. 무인항공기의 

반응속도와 강건성을 향상시키기 위해 rate gyros의 각속도 

측정치를 이용한다. rate gyros의 각속도 측정치는 무인항공기의 

안정성 증대를 위해 단지 제어용으로만 사용되기 때문에 

저가의 rate gyros를 사용할 수 있다. 또한 활주로에 

자동착륙하기 위해서는 높은 정확도의 위치 정보가 필요하므로 

DGPS를 이용하였다. 비행 실험 동안 무인항공기는 이륙에서 

착륙까지 모든 과정을 자동 제어로 수행한다. 

 

참고문헌 [7]에서 Montgomery는 다중 안테나 GPS수신기와 

CDGPS 기법을 이용하여 이륙에서 착륙까지 자동 비행을 

수행한 바 있다. 하지만 CDGPS는 초기 미지 정수를 풀어야 

하는 문제점를 가지고 있고 참고문헌 [7]에서는 알고 있는 

위치에서 시작하여 미지 정수를 풀었는데 초기화 후 사이클 

슬립이 발생할 수 있으므로 이는 실제 운용하기 어려운 제약 

조건이다. 또한 다중 안테나 GPS수신기는 설치와 유지하기에 

어려운 단점을 가진다. 본 논문에서는 단일 안테나 

GPS수신기와 DGPS 기법을 이용하므로 이러한 제약에서 

벗어난다. 본 논문에서 제안된 비행 제어 시스템은 

무인항공기를 위한 저가의 주된 혹은 백업의 제어 시스템으로 

이용될 수 있을 것이다. 더욱이, GPS현대화와 GALILEO나 

GLONASS 등 개발 중인 다른 위성 항법 시스템에 의해 앞으로 

위성의 가시성이 더욱 증대될 것이므로 위성 항법 시스템의 

정확도, 무결성, 가용성, 그리고 연속성이 더욱 향상될 것이다 

본 논문은 다음과 같이 구성된다. 2절에서 비행 제어 시스템 

설계 방법을 간단히 요약한다. 3절에서는 실제 비행실험을 위해 

구성된 시스템의 구성에 대해 설명하고 4절에서 이륙에서 

착륙까지의 비행 실험 결과를 제시한다. 마지막으로 5절에서 

결론을 맺는다. 

 

 

2. 비행 제어 시스템 설계 
 

본 논문에서는 지면의 제약으로 비행 제어 시스템 설계에 

대한 방향에 대하여 간단히 언급한다. 보다 자세한 사항은 

참고문헌 [6]과 [8]을 참고하기 바란다.  

 

2.1 시스템 모델링 
 

제어기를 설계하기 위해서는 무인항공기의 수학적 모델이 

필요하고 무인항공기의 운동을 기술하기 위해서는 위치와 자세, 

그리고 속도와 각속도를 적절한 좌표계에 대한 성분으로 

표시하여야 한다 [10]. 제어 입력으로는 엘리베이터, 쓰로틀, 

에일러론, 러더 입력을 가진다. 시스템 설계시 지구에 고정된 

단일 안테나 GPS수신기 기반 무인항공기의 자동 이착륙 
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Abstract: GPS수신기는 항법센서로서 여러 분야에서 널리 사용되고 있다. 단일 안테나 GPS수신기로부터

일반적으로 위치와 속도 및 시간 정보를 얻을 수 있다. 그러나 고정익 항공기의 운동 특성을 고려하여

단일 안테나 GPS수신기의 측정치로부터 무인항공기의 자세를 추정할 수 있다. 이로써 단일안테나

GPS수신기를 이용하여 무인항공기의 자동 제어가 가능함을 이전 논문에서 보인 바 있다. 본 논문에서는

단일 안테나 GPS수신기를 무인항공기의 기본 센서로 사용하여 자동 이착륙이 가능함을 비행실험을 통해

보인다. 무인항공기의 반응속도와 강건성을 향상시키기 위해 rate gyros의 각속도 측정치를 이용한다.

또한 활주로에 자동착륙하기 위해서는 높은 정확도의 위치 정보가 필요하므로 DGPS를 이용하였다. 비행

실험 동안 무인항공기는 이륙에서 착륙까지 모든 과정을 자동 제어로 수행한다. 대부분 비행은 경로

제어로 이루어진다. 비행 실험 결과를 바탕으로 단일안테나 GPS수신기가 General Aviation 항공기나

무인항공기의 백업이나 저가의 제어 시스템을 위한 주 센서로서 사용이 가능할 것으로 판단된다. 
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좌표계를 관성좌표계로 가정하고 바람이 존재하지 않는다고 

가정한다. 편의상 NED(north-east-down) 좌표계를 관성 항법 

좌표계로 사용한다. 동체 좌표계는 무인항공기와 함께 이동하나 

(원점이 무인항공기에 고정) 좌표축의 방향은 반드시 고정될 

필요는 없다. 제안된 제어 시스템의 핵심 중의 하나는 적절한 

동체 좌표계를 사용하는 것이다. 동체 좌표계의 선택에 따라 

상태 변수의 값이 달라진다. 본 논문에서 사용한 좌표계, 

비선형 운동 방정식, 트림 분석, 선형 운동 방정식에 대해서는 

참고문헌 [6]과 [8]을 참고하기 바란다. 

 

2.2 추정기 설계 
 

단일 안테나 GPS수신기를 이용하여 자세를 추정하는 

알고리듬은 Kornfeld에 의해 처음으로 제시 되었다 [3]. 이를 

바탕으로 본 저자들은 단일 안테나 GPS수신기만을 이용하여 

무인항공기를 제어하기 위해 동체좌표계로서 단일안테나 

좌표계(속도축이 x축과 일치하고 specific force벡터가 

x-z평면에 존재하는 것으로 정의됨)를 도입하여 그림 1에서와 

같이 모든 상태를 추정한다 [4-6]. 단일 안테나 GPS수신기의 

측정치로부터 NED좌표계에 대한 위치와 속도 성분을 구하고  

필터링 기법을 통하여 스무딩된 위치, 속도, 가속도 성분을 

추정한다. 그리고 속도와 가속도 추정치로부터 오일러 각으로 

표현되는 무인항공기의 자세(Φ,Θ,Ψ)를 추정한다. 동체 

좌표계에 대한 속도는 앞방향 속도(U)만 지면 

속도(groundspeed)로 추정되고 옆방향 속도(V)와 아래방향 

속도(W)는 항상 영으로 추정된다. 각속도는 자세를 

필터링하거나 시간 차분을 통해 구한다. 특히, 참고문헌 

[6]에서는 물리적으로 보다 정확한 접근을 통해 비행 상태를 

추정하는 방법을 제시한다. 

 

 
그림 1. 단일 안테나 GPS 추정기 

 

단일 안테나 GPS수신기만을 이용하여 무인항공기의 제어가 

가능하지만 본 논문에서는 제어기의 반응성(responsiveness)과 

강건성(robustness)를 향상시키기 위해 특별한 통합기법을 

이용하지 않고 단일 안테나 GPS추정기의 각속도 출력 대신 

rate gyros의 각속도 측정치를 사용한다. 

 

2.3 제어기 설계 
 

 
그림 2. 비선형 모델에 대한 제어기 설계 예시 

 

그림 2에 보이듯이 제어기의 목적은 출력(Y)이 
출력명령(Ycmd)을 따라가도록 출력명령과 추정된 상태(X)를 
이용하여 제어입력(U)를 계산하는 것이다. 본 논문에서는 
출력명령이 coordinated flight하에서 정상상태 궤적의 연결로 

표현된다고 가정한다. 즉 출력명령이 하나의 정상 상태의 트림 

조건에 상응하는 스텝입력으로 주어진다고 가정한다. 따라서 

제어 입력은 트림 입력으로 주어지는 앞먹임 입력과 섭동된 

선형시스템에 대한 선형 제어기에 의해 계산되는 되먹임 

입력의 합으로 주어질 수 있다. 바람이 없을 경우 정상상태 

coordinated flight에서 바람축 좌표계는 트림 상태값을 

계산하는데 이용되고 단일 안테나 좌표계와 일치한다.  따라서 

제어기의 역할은 단일안테나 좌표계를 출력명령에 의해 

정의되는 정상상태 coordinated flight하에서의 바람축 좌표계와 

일치시키는 것으로 볼 수 있다. 선형 제어기는 LQR(Linear 

Quadratic Requator) 제어 법칙을 이용하여 설계한다 [11]. 

선형 제어기의 설계를 간소화하기 위해 직선 비행에서 

종운동과 횡운동으로 분리된 선형 운동방정식을 이용하여 

종운동과 횡운동의 피드백 게인행렬을 따로 계산한다 [9, 3]. 

여러 가지의 종운동과 횡운동 제어기를 설계하고 전체 

제어기는 하나의 종운동 제어기와 하나의 횡운동 제어기의 

합으로 구성된다. 선형 제어기의 설계하는 틀은 기존의 방식과 

같으나 제안된 방식은 다른 동체 좌표계의 선택으로 상태 값에 

대한 정의가 다르다. 또한 종운동 제어기와 횡운동 제어기는 

트림을 계산할 때는 함께 고려하고 선형 영역에서는 분리하여 

계산된다. 종운동 제어기로는 상승속도 제어, 고도 제어, 

glide-slope 제어, flare 제어를 포함하고 횡운동 제어기는 뱅크 

제어, 헤딩 제어, 직선 제어, 원 제어를 포함한다. 자세한 

설명은 [6]과 [8]을 참조하기 바란다. 종운동 제어기는 앞방향 

속도를 항상 제어하는데 대기속도 센서(airspeed sensor)를 

사용하면 대기 속도를 제어하고 그렇지 않을 경우 

GPS측정치로 주어지는 지면 속도를 제어한다. 이때 바람의 

영향을 고려하여 실속이 일어나지 않도록 지면 속도의 

명령값을 실속속도와 바람속도의 합보다 크게 설정한다. 

 

 

3. 비행 제어 시스템 구성 
 

앞서 언급하였듯이 본 논문에서 제안된 제어 시스템의 가장 

두드러진 특징은 단일 안테나 GPS수신기를 무인항공기의 주 

센서로 이용하는 것이다. 단일 안테나 GPS수신기만을 이용하여 

무인항공기의 제어가 가능하나 이착륙시 시스템의 반응성과 

강건성을 향상시키기 위해 rate gyros의 각속도 측정치를 어떤 

통합 기법도 이용하지 않고 단일안테나 GPS추정기의 각속도 

출력 대신 사용한다. 그리고 착륙시의 높은 위치 정확도가 

요구되므로 DGPS을 이용한다. 

 

 
그림 3. 비행 제어 시스템 구성도 

 
그림 3은 비행 제어 시스템의 전체 구성도를 보여준다. 전체 

시스템은 무인항공기 부분과 지상국 부분으로 나눌 수 있다. 

지상국 부분은 노트북 컴퓨터, 무선 모뎀, 그리고 

DGPS기준국으로 이용되는 GPS수신기로 구성된다. 무인항공기 

부분은 비행제어컴퓨터로 이용하는 PC/104, 무선 모뎀, PWM 

처리기, 그리고 센서로 GPS수신기, IMU, airspeed sensor를 

포함한다. IMU는 rate gyros의 출력만 이용하였다. 실험에 

사용된 GPS수신기는 기준국과 사용자 모두 NovAtel 

3151R수신기이고 사용자 수신기의 경우 최대인 10Hz의 출력을 

이용하였다. rate gyros의 출력은 20Hz를 이용하였고 이에 

맞추어 추정기와 제어기의 업데이트 속도도 20Hz로 설정하였다. 

airspeed sensor를 사용하면 대기속도 측정값으로 보다 정확히 

트림을 계산할 수 있어 제어 성능이 향상된다. 의사거리에 

기반한 DGPS의 경우 기저선이 짧을 때 약 1m 내의 오차를 

가진다. DGPS로 불가능하지 않지만 보다 간편하고 향상된 

flare제어를 위해 저가의 초음파 센서를 테스트하고 있는 



중이다. 

 

비행실험에 사용된 무인항공기는 주날개의 길이가 2.5m이고 

전체 이륙질량이 약 13kg인 고정익 항공기이고 그림 4에 

도시하였다. 그림 5는 대부분의 무인항공기 부분의 장비를 담고 

있는 avionics box를 보여 준다. 

 

 
그림 4. 비행실험에 사용된 무인항공기 

 

 
그림 5. Avionics box 

 
프로그램 개발 및 구현 환경은 MS Windows 2000 or XP와 

Visual C++이다. Windows은 실시간 OS는 아니지만 본 논문에서 
제안한 제어 시스템을 테스트하기에는 충분하였다. 

 
 

4. 비행 실험 결과 
 
이 절에서는 비행실험 결과를 제시한다. 다양한 비행실험을 

수행하였고 이륙에서 착륙까지의 자동 비행결과를 중심으로 
설명한다. 
 
단일 안테나 GPS추정기는 무인항공기가 일정 속도(가령, 

3m/s) 이상이 될 때 자세를 추정하기 시작한다. 이는 단일안테

나 GPS추정기가 속도로부터 자세 정보를 유추하기 때문에 일

어난다. 그러나 이러한 속도는 무인항공기가 활주를 시작하면 

곧 도달되므로 사용상에 특별한 문제점은 없다. 또한 자세 추정 

전에는 자세를 제어 입력으로 피드백 하지 않는다.  활주 시에

는 횡운동 제어에 steering제어가 추가되고 헤딩과 요 각속도가  

steering angle 입력에 피드백 된다. 지상활주는 비교적 짧은 시

간에 이루어지고 곧 이륙 제어기가 작동한다. 종운동 제어기는 

최대 엔진출력으로 엘리베이터 입력을 이용하여 상승속도를 제

어하고 횡운동 제어기는 직선 제어나 헤딩 제어를 이용한다. 상

승속도에 적분기를 사용하고 초기값을 조절하여 매끄러운 이륙

을 얻을 수 있다. 정해진 고도에 도달하면 경로 제어를 시작한

다. 수평의 경우 횡운동 제어기로 제어되고 원과 직선으로 구성

된 경로를 원과 직선 제어기를 선택적으로 사용하여 제어 한다. 

수직의 궤적의 경우, 두 가지 모드가 있는데 하나는 시간 영역

에서 주어진 고도 명령을 따라가기 위해 고도 제어기를 이용하

는 것이다. 다른 하나는 공간상에서 고도가 수평경로 요소(원과 

직선)의 곡선의 길이의 1차 함수 형태로 나타내어지는 경로를 

추종하는 제어기이다. glide-slope제어가 이에 해당하고 수평 

경로가 원을 포함하면 곡선의 착륙 접근 경로를 만들어 낸다. 

일정한 고도의 경우 두 가지 모두 똑 같은 결과를 낳는다. 

glide-slope 제어의 경우 고도제어를 사용하지 않고 glide-slope에 
해당하는 트림 상태와 입력을 이용하고 해당 정상상태에 대한 섭
동방정식을 이용하여 선형제어기를 설계한다. 특히 고도 오차대

신 수직면에서 glide-slope에 대한 vertical cross track error를 이용한
다. flare의 제어는 최저 엔진출력에서 엘리베이터 입력을 이용하
여 고도제어나 하강속도를 제어한다.  

 
airspeed sensor를 사용하지 않을 경우 고도 제어시 바람의 

영향으로 인하여 바이어스 오차를 보였다 [8]. 즉 무인항공기가 

역풍에서는 명령 고도보다 높은 고도를 가졌고 순풍에서는 

명령고도 보다 낮은 고도를 가졌다. airspeed sensor를 

사용하면 bias오차가 거의 사라졌다. 그러나 적분기를 사용하기 

때문에 glide-slope 제어의 경우 시간이 지남에 따라 명령된 

고도로 수렴하였다.  

 

그림 6~9는 이륙에서 착륙까지 완전 자동비행시의 

실험결과를 보여 준다. 그림 6은 3차원 궤적을, 그림 7은 수평 

궤적을, 그림 8은 활주로 방향에 대한 수직 궤적을 도시한다. 

지상국에서 단 하나의 버튼 클릭 으로 전 과정이 저장된 

명령에 따라 자동으로 수행되었다. 이륙 후 실시간으로 여러 

가지 명령을 내릴 수 도 있다. 무인항공기는 A 점에서 출발하여 

이륙을 하고 최대 엔진 출력에서 상승속도를 유지하다 B점에서 

경로 제어를 시작한다. 그림 6~8에서 점선은 경로 명령이고 

실선이 실제 무인항공기의 궤적이다. 그림 6~8에서 볼 수 

있듯이 주어진 경로 명령을 잘 따라감을 볼 수 있다. 수평의 

경우 착륙 때까지 원과 직선으로 이루어진 경로 명령을 

추종한다. 수직의 경우 B점에서 시간영역에서 주어지는 스텝의 

고도입력이 가해진다. 내부적으로 명령 전처리기에 의해 

고도명령의 크기와 증가율이 제한되었다. 따라서 주어진 고도 

명령에 천천히 수렴함을 그림 6과 8에서 확인할 수 있다. 

무인항공기는 내부 경로 한 바퀴를 돌고 C점에서 착륙모드로 

전환한다. 고도를 유지하다가 D점에서 glide-slope제어를 

시작하고 곡선의 정밀 접근을 수행한다. 그리고 E점에서 

flare제어가 들어가고 곧 이어 착지한다. 

 

 
그림 6.  이륙에서 착륙까지 자동비행: 3차원 궤적 

 

 

 
그림 7.  이륙에서 착륙까지 자동비행: 수평 궤적 



 
그림 8.  이륙에서 착륙까지 자동비행: 수직 궤적 

 

 
그림 9.  이륙에서 착륙까지 자동비행:  
수평(위) 및 수직(아래) 추종 오차 

 

 
그림 10. 자동 착륙 수직 궤적 

 

그림 9는 직선의 glide-slope구간의 수평 및 수직 추종 오차 

(y and d)를 도시하고 있다. 수직 추종 오차의 경우 1m내로 

수렴하였고 수평 추종 오차의 경우 4m내로 수렴함을 볼 수 

있다. 따라서 왕복 4차선 정도의 폭을 가진 활주로에 

자동착륙이 가능함을 알 수 있다.  

그림 6~9의 비행실험 결과에서는 flare의 제어가 좋지 

못했다. 그림 10은 airspeed sensor를 이용하지 않고 지상에서 

3~6m/s의 바람이 있을 때의 자동 착륙 결과이다. 적분기의 

사용으로 수직 추종 오차가 0으로 수렴하는 것을 볼 수 있고 

flare의 제어도 좋은 결과를 보이고 있다. flare제어는 아직 계속 

연구 중에 있고 여러 가지 제어기를 테스트 하고 있다. 

flare제어를 어렵게 하는 것으로는 1m 정도로 추정되는 

DGPS의 고도 오차, 바람의 영향, 정확한 무인항공기의 피치 

자세를 알 수 없다는 데 있다. DGPS만으로도 적당한 제어 

법칙의 선택과 튜닝으로 향상된 flare제어가 가능할 것으로 

판단되나 저가의 초음파 고도계로 지면과의 보다 정확한 

고도를 얻을 수 있거나 IMU의 가속도계 출력을 이용하여 

flare단계에서 pitch자세를 추정할 수 있으면 보다 쉽게 

flare제어를 향상시킬 수 있을 것으로 생각된다. 

 

6. 결 론  

 
본 논문에서는 단일안테나 GPS수신기를 무인항공기의 주 

센서로 이용하여 이륙에서 착륙까지의 전 비행이 자동으로 

이루어질 수 있음을 비행 실험을 통하여 보였다. rate gyros, 

airspeed sensor, 초음파 고도계 등의 저렴한 센서의 부가로 

안정성과 성능을 간편하게 증대시킬 수 있음을 보였다. 또한 

곡선의 착륙 접근(curved landing approach)이 가능함을 

보였다. 

GPS는 INS와 비교하여 사용하기 편리하고 가격이 저렴하며 

초기화나 정렬 과정이 필요 없다. 특히, 착륙을 포함한 전 

비행영역에서 높은 정확도의 위치 정보를 얻기 위해서는 

GPS수신기의 사용은 필수적이다.  따라서, 본 논문에서 제안된 

단일 안테나 GPS수신기에 기반한 비행제어 시스템은 

무인항공기의 백업 제어 시스템이나 저렴한 주(primary) 제어 

시스템으로 이용될 수 있을 것으로 전망된다. 
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