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추적유도기법 기반 무인항공기 자동착륙 유도법칙 설계 

Automatic Landing Guidance Law Design 

for Unmanned Aerial Vehicles based on Pursuit Guidance Law 

윤 승 호, 배 세 린, 한 용 수, 김 현 진, 김 유 단
*
 

(Seungho Yoon, Selin Bae, Youngsoo Han, Hyoun Jin Kim, and Youdan Kim) 

Abstract : This paper presents a landing controller and guidance law for net-recovery of fixed-wing unmanned aerial vehicles. A 

linear quadratic controller was designed using the system identification result of the unmanned aerial vehicle. A pursuit guidance law 

is applied to guide the vehicle to a recovery net with imaginary landing points on the desired approach path. The landing performance 

of a pure pursuit guidance, a constant pseudo pursuit guidance, and a variable pseudo pursuit guidance is compared. Numerical 

simulation using an unmanned aerial vehicle model was performed to verify the performance of the proposed landing guidance law. 
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I. 서론 

고정익 항공기의 착륙비행은 정밀한 유도와 제어성능을 

요구한다. 보잉사에 따르면 고정익 항공기의 이착륙 소요시

간이 전체 비행시간의 1% 내외임에도 불구하고, 이착륙 단

계에서의 사고율이 약 70%에 달한다[1]. 이 때문에 대형항공

기는 착륙유도를 위한 별도의 전자장비를 탑재하고 고성능

의 활주로 전자장비를 이용하여, 미리 설계된 비행경로를 따

라 활주로에 착륙한다. 그렇지만 소형 무인항공기는 공간과 

비용의 제약 때문에 탑재된 관성센서, GPS 수신기, 영상센서

만을 이용하며, 임무에 따라 활주로뿐만 아니라 그물망, 매트 

등 다양한 장소에 착륙한다. 특히, 활주로 확보가 힘든 산악

지형이나 해상 선박, 또는 이동하는 차량에 착륙하기 위해서

는 고전적인 활공(glide) 및 플레어(flare) 착륙 외에 능동적이

고 유연한 자동착륙 유도 및 제어기법이 필요하다. 본 연구

에서는 유도탄의 유도기법을 응용하여 그물망에 자동으로 

착륙하기 위한 무인항공기 유도법칙을 설계한다. 

유도탄의 대표적인 2점 유도기법은 추적유도기법(pursuit 

guidance law)과 비례항법유도기법(proportional navigation guid-

ance law)이다. 추적유도기법은 원리와 구조가 단순한 고전적

인 유도기법이고, 비례항법유도기법은 시선각 변화율을 이용

하여 이동하는 목표물에 적합한 유도기법이다[2]. 이러한 유

도기법은 유도탄 뿐만 아니라 항공기의 경로생성 및 유도에

도 적용되어 왔다. 무인항공기 간의 시선각을 이용하여 편대

비행의 유도를 수행하였고[3], 항공기 선회의 역학적인 관계

와 비례항법유도를 결합하여 외란에 강건한 횡방향 유도법

칙이 연구되었다[4]. 또한 시선각과 잔여 도달시간을 이용한 

항공기 착륙유도 연구가 수행되었다[5]. 본 연구에서는 정지

되어 있는 지상의 그물망 표적에 대하여 추적유도기법을 이

용한 자동착륙 유도법칙을 제안한다. 이 과정에서 그물망 착

륙을 위한 요구사항을 분석하고, 시선각과 상대거리 정보만

을 이용하여 유도명령을 생성할 수 있는 자동착륙 유도법칙

을 설계한다. 특히, 사전에 설계된 착륙경로 대신, 임의의 시

작점에서도 부드럽게 그물망으로 착륙할 수 있도록 착륙궤

적을 설계한다.  

본 논문의 구성은 다음과 같다. II 장에서는 그물망 자동착

륙을 위한 무인항공기 모델과 선형최적제어기를 설명한다. III 

장에서는 추적유도기법을 이용하여 그물망 착륙에 적합한 

자동착륙 유도법칙을 설계한다. IV 장에서는 무인항공기 자

동착륙 시뮬레이션을 수행하여 제안한 자동착륙 유도법칙의 

성능을 검증한다. V 장에서는 본 연구에 대한 결론과 향후 

연구내용을 정리한다. 

 

II. 그물망 착륙을 위한 무인항공기 자동착륙 제어기 설계 

그물망 자동착륙 시스템은 자동비행이 가능한 고정익 무

인항공기, 그물망 위치를 인식하는 센서, 그리고 지상의 그물

망으로 구성된다. 본 연구에서는 그물망의 위치가 정확하게 

인식되었다는 가정 하에 고정익 무인항공기의 자동착륙 유

도법칙을 설계하였다. 그림 1은 무인항공기와 지상 그물망간

의 3차원 관계를 나타낸다. 

본 연구에서는 항공기 6자유도 운동방정식 중에서 횡방향 

운동은 평형상태로 가정하였다. 즉, 측방향 힘과 옆미끄럼각, 
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그림 1. 무인항공기의 그물망 자동착륙. 

Fig.  1. 3-dimensional geometry from the aircraft in the air to the 

recovery net on the ground. 
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롤각, 롤 각속도와 요각속도를 모두 0으로 가정한 후에 종방

향 운동만을 고려하여 운동방정식을 표현하면 다음과 같다. 
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 qθ =
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q

q I M=�  (4) 

여기서 V 는 항공기 속도, g 는 중력계수, m 은 항공기 질량, 

q
I 는 y 축에 대한 관성모멘트, a 는 받음각, θ 는 피치각, q 

는 피치각속도, M 은 피치모멘트, 
A

X , 
A

Z 는 각각 x, z 축 방

향의 공기역학적인 힘, 
T

X , 
T

Z 는 각각 x, z 축 방향의 추력

에 의한 힘이다. 

본 연구에서 고려된 무인항공기는 48cc가솔린 엔진을 사용

하는 동체길이 2m, 날개길이 2.3m의 고정익 항공기이다. 자

동착륙 시뮬레이션에 사용된 무인항공기 모델은 시스템 인

식 비행시험을 수행하여 획득하였다. 주파수 영역에서의 시

스템 인식은 비행시험 자료를 고정밀 푸리에 변환(fourier 

transform)으로 변환한 후, 방정식 오차(equation error) 기법을 

적용하였다[6]. 더블렛(doublet) 제어입력을 인가하여 획득한 

무인항공기 종방향 모델은 다음과 같다. 

 long longx A x B u= +�  (5) 
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여기서 longA 는 종방향 시스템 행렬, longB 는 종방향 입력행

렬이다. 상태변수 x 는 속도 V , 받음각 α , 피치각 θ , 피치

각속도 q , 입력변수 u 는 엘리베이터 변위각 
e

δ , 추력 변위 

t
δ 이다. 

식 (5)-(9)를 이용하여 그림 1과 같이 공중의 ( ), ,
A A A
x y h 에 

위치한 무인항공기를 지상의 ( ), ,
T T T
x y h 에 위치한 그물망으

로 유도하기 위한 선형최적제어기를 설계하였다. 자동착륙 

선형최적제어기는 식 (10)과 같은 성능지수를 이용하여 기준 

비행경로각으로부터 계산되는 거리오차와 기준 속도와의 속

도오차를 0으로 제어한다[7]. 

 ( )
0

1 1

2 2

T T TJ qe e u u dt ve e

∞

= + +∫ � � � �  (10) 

여기서 e 는 추종오차의 평형(trim)항이고, e� , u� 는 추종오차

와 상태변수의 섭동(deviation)항이다. q와 v는 각각 추종오

차와 입력변수에 대한 가중치 행렬이다. 설계된 제어입력의 

형태와 제어이득은 식 (11) ~ (13)과 같다. 

 
longu K y= −

 (11) 

 [ ]
T

v d d v d
y x x q e eε θ=  (12) 

 

3
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0 3.6891 0.3500 0.0007 0.0034 0 0.0423
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여기서 출력변수 y 의 
v
e 는 속도 오차이고, 

d
e 는 기준경로

로부터의 이탈거리 오차이다. 
v
x , 

d
x , 

d
ε 는 각각 추종오차 

v
e , 

d
e 의 적분값이다. 

 

III. 추적유도기법 기반 자동착륙 유도법칙 설계 

1. 순수 추적유도기법 기반 자동착륙 유도법칙 

순수 추적유도기법(pure pursuit guidance law)은 고전적인 유

도기법으로 항공기 동체의 방향 또는 속도벡터의 방향이 항

상 목표물을 향하도록 유도명령을 생성하는 기법이다. 순수 

추적유도기법을 이용하여 무인항공기의 종방향 자동착륙 유

도법칙을 설계하려면 무인항공기의 비행경로각이 그물망까

지의 시선각과 일치하도록 유도명령을 생성하면 된다. 무인

항공기로부터 그물망까지의 종방향 시선각 longλ 는 그림 2에

서 나타내었듯이 무인항공기의 고도 
A

h 와 그물망의 고도 

T
h , 그리고 무인항공기로부터 그물망까지의 직선거리 

xz
R 로

부터 식 (14)와 같이 계산된다. 

 
1
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A T

long

xz

h h

R
λ

−

 −
=   

 
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따라서 종방향 시선각과 비행경로각의 차이를 0으로 제어하

기 위한 비행경로각 명령 
d

γ 를 다음 식과 같이 정의한다. 

 ( )d longK
γ

γ λ γ= −�  (15) 

여기서 γ 는 무인항공기의 현재 비행경로각이고, K
γ
는 종

방향 유도이득이다. 이와 같이 무인항공기가 그물망을 향하

여 순수 추적유도기법의 비행경로각 명령을 따라 비행할 경

우, 그림 3과 같이 그물망을 향해 직선으로 비행하게 된다. 

이처럼 직선을 따라 착륙하면 활주거리가 충분하지 않을 경

T
h

A
h

γ
long

λ

xz

R

 

그림 2. 무인항공기로부터 그물망까지의 종방향 운동. 

Fig.  2. Longitudinal landing geometry to the recovery net. 
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우 그물망에 대한 입사각이 커지게 된다. 따라서 무인항공기

가 그물망 면에 수직으로 입사하기 위해서는 착륙 초기에 최

대한 강하하여 고도를 낮추고, 특정고도 또는 그물망까지의 

특정거리 이하에서는 그물망을 향하여 비행해야 한다. 

이를 위해 그림 4와 같이 착륙단계를 활공(glide)과 플레어

(flare)의 두 단계로 나누어 착륙 유도명령을 생성한다. 활공 

단계에서는 종말유도 성능을 향상시키기 위하여 순수 추적

유도기법에 앞섬각(lead angle)을 적용한 앞섬 추적유도기법

(lead pursuit guidance law)기법이 적용되었다. 활공 단계에서의 

앞섬각 
lead

σ 는 무인항공기의 최대강하각을 고려하여 설정되

는 상수이고, 비행경로각 명령 
d

γ 는 다음 식과 같이 정의된

다. 앞섬각 
lead

σ 는 활공 단계에서 0이 아닌 양의 상수이고, 

플레어 단계에서는 0이다. 

 d long leadK
γ

γ λ γ σ = − + �  (16) 

본 연구에서는 이와 같이 기존의 추적유도기법을 이용하

여 무인항공기의 자동착륙 유도법칙을 원거리 유도와 근거

리 유도의 두 단계로 나누어 설계하였다. 순수 추적유도기법

만을 적용할 경우 착륙이 인가되는 시점에서의 시선각이 비

행경로각 유도명령으로 입력되고 그물망까지 일직선으로 비

행하기 때문에, 초기 시선각이 클수록 그물망 입사각 또한 

크게 된다. 따라서 원거리에서는 앞섬 추적유도기법을 이용

하여 그물망의 수직선에 최대한 접근하고, 근거리에서 순수 

추적유도기법으로 전환하여 추적유도기법의 초기 시선각과 

충돌각을 최소화 하도록 한다. 

2. 의사 추적유도기법 기반 자동착륙 유도법칙 설계 

전 절에서 설계한 순수/앞섬 추적유도기법만을 사용하여 

자동착륙을 실행할 경우, 앞섬각의 크기와 활공/플레어 단계

전환 시점을 어떻게 정의하는가에 따라 착륙궤적이 변하게 

된다. 그리고 이를 설계할 때는 착륙이 인가되는 매 시점의 

무인항공기 고도와 속도도 고려되어야 한다. 따라서 본 연구

에서는 착륙단계를 두 단계로 나누지 않고, 추적유도기법에 

의한 착륙 유도명령이 연속적으로 변화하는 의사 추적유도

기법(pseudo pursuit guidance law)을 고려하였다. 

의사 추적유도기법을 이용한 무인항공기의 종방향 자동착

륙 유도법칙은 희망 비행경로 상의 가상목표점을 추종한다

는 점에서 기존에 연구된 의사 비례항법유도(pseudo propor-

tional navigation guidance)과 유사하다. 그림 5는 순수/앞섬 추

적유도기법을 이용한 자동착륙 비행궤적과 의사 추적유도기

법을 이용한 자동착륙 비행궤적을 비교한 것이다. 

그림 5에서 직선 
0 T
P P 는 무인항공기가 그물망으로 입사

하고자 하는 희망 비행경로이고, 점 ( )1,2,3, ,
i
P i n= � 는 현

재의 무인항공기 위치로부터 반경 ( )1,2,3, ,
i
r i n= � 의 거리

에 있는 희망 비행경로 상의 가상목표점이다. 따라서 식 (14)

의 종방향 시선각은 식 (17)에서 정의하는 가상 시선각 

longλ ′으로 대체되고, 비행경로각 명령 
d

γ 는 식 (18)과 같이 

정의된다. 

 
1

sin
A T

long

i

h h

r
λ

−

 −′ =  
 

 (17) 

 ( )d longK
γ

γ λ γ′= −�  (18) 

여기서 최초의 반경 
1
r 은 착륙인가 시점에서 무인항공기의 

최대 강하각을 고려하여 설정되는 상수이고, 이로부터 매 순

간 새로운 가상목표점이 계산된다. 즉, 무인항공기는 반경 
1
r

을 따라 가상목표점 
1
P 을 향해 비행하고, 다음 순간 반경 

2
r

를 따라 가상목표점 
2
P 을 향해 비행한다. 그 다음 순간에는 

반경 
3
r 를 따라 가상목표점 

3
P 을 향해 비행한다. 이와 같이, 

활공 단계와 플레어 단계에서 직선으로 비행하는 순수/앞섬 

추적유도기법과는 달리, 의사 추적유도기법에 의한 자동착륙 

비행궤적은 초반에 최대한 강하하여 점차적으로 희망 비행

경로에 수렴하는 형태이다. 따라서 앞섬각의 크기, 활공/플레

어 단계변환 시점을 정의할 필요가 없고, 지수함수 형태와 

같은 곡선의 착륙궤적을 설계할 수 있다. 

기존에 연구된 의사 비례항법유도의 경우 가상목표점을 

계산하기 위한 반경 
i
r 가 일정하기 때문에, 자동착륙을 위한 

추적유도기법에 이를 적용할 경우 그물망 착륙상황에서 그

림 6과 같이 무인항공기가 그물망의 중심에 수렴하지 못하

는 현상이 발생한다. 이와 같이 무인항공기가 그물망의 중심

에 수렴하지 못하는 이유는 무인항공기가 그물망에 근접하

는 과정에서 그물망의 뒤편에 가상목표점이 생성되기 때문

이다. 

그림 5. 의사 추적유도기법에 따른 자동착륙 비행궤적. 

Fig.  5. Landing trajectory based on the pseudo pursuit guidance. 

γ
long
λ

그림 3. 순수 추적유도기법에 따른 자동착륙 비행궤적. 

Fig.  3. Landing trajectory based on the pure pursuit guidance. 

 

long
λ

lead
σ

그림 4. 순수/앞섬 추적유도기법에 따른 자동착륙 비행궤적.

Fig.  4. Landing trajectory based on the pure/lead pursuit guidance. 
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본 연구에서는 가상목표점을 계산하기 위한 반경 
i
r 가 상

수로 정의되었던 기존 의사 비례항법유도와는 달리, 무인항

공기가 그물망에 가까이 갈수록 반경 
i
r 가 그림 2에서 정의

된 무인항공기로부터 그물망까지의 직선거리 
xz

R 로 대체되

도록 하였다. 즉, 무인항공기가 그물망으로부터 충분히 멀리 

떨어져 있을 경우는 가상목표점을 향해 착륙하고, 그물망에 

근접할수록 실제 그물망을 향해 착륙하도록 하는 것이다. 가

상목표점을 생성하기 위한 반경 ( )r t 는 상수가 아닌 다음과 

같은 삼차함수로 정의한다. 

 ( ) ( )
( )

( )
( )( )

2

2

0

1 1
T A

i descent T A

T A

R R t
r t k R R t

R R t

 −
 = − + −
 − 

 (19) 

여기서 ( )r t 는 매 순간 계산되는 반경변수이고, ( )
A

R t 는 매 

순간 무인항공기의 수평위치, ( )0A
R t 는 착륙명령이 인가된 

시점의 무인항공기 수평위치, 
T

R 는 그물망의 수평위치이다. 

그리고 
descent
k 는 무인항공기의 최대 강하각을 고려하여 상수

로 설정되는 강하계수이다. 따라서 착륙명령이 인가된 시점 

0
t 에서의 반경 ( )0r t 는 다음과 같이 계산된다. 

 ( ) ( )0A A
R t R t=  (20) 

 ( ) ( )( )0 0descent T A
r t k R R t= −  (21) 

이 때, 강하계수 
descent
k 는 다음과 같이 최대 강하각 조건을 

만족하는 범위에서 설정된다. 

 
( )

( ) ( )0

0 0

max
sin

A T

T A

h t h
r t R R t

γ

−

< < −  (22) 

 
( )

( )( )
0

0 max

1
sin

A T

descent

T A

h t h
k

R R t γ

−

< <

−

 (23) 

여기서 
max

γ 는 무인항공기가 착륙단계에서 운용가능한 최대

강하각이고, ( )0A
h t 와 ( )0T

h t 는 각각 착륙명령이 인가된 시

점에서의 무인항공기와 그물망 고도이다. 그리고 무인항공기

가 그물망에 근접할수록 반경 ( )r t 는 다음과 같이 계산된다. 

 
( )

( )

2

2

0

0
T A

T A

R R t

R R t

−

≈

−

 (24) 

 ( ) ( )T A
r t R R t≈ −  (25) 

이와 같이 상수가 아닌 변수 ( )r t 를 이용하여 가상목표점

을 계산할 경우, 무인항공기의 착륙단계를 구분하지 않고 착

륙 초반에는 최대한 강하하여 고도를 줄이고 후반에는 희망 

비행경로에 수렴하는 착륙궤적이 설계 가능하다. 

 

IV. 수치 시뮬레이션 결과 및 분석 

본 논문에서는 제안한 자동착륙 유도법칙의 성능을 검증

하기 위하여 무인항공기 모델을 이용한 수치 시뮬레이션을 

수행하였다. 무인항공기는 자동착륙을 위하여 단계적으로 고

도를 낮추게 되고, 고도 40m가 되면 그물망으로의 착륙명령

이 인가된다. 이후, 고도 40m에서 지상의 그물망까지의 자동

착륙 시뮬레이션을 통하여 추적유도기법 기반의 자동착륙 

유도성능을 비교하였다. 착륙명령이 인가되는 시점에서 무인

항공기의 속도는 24.23m/s이며, 무인항공기의 실속을 방지하

기 위하여 20.0m/s이상을 유지하도록 한다. 그물망은 무인항

공기의 전방 300m에 위치하고 있으며, 지상으로부터 3m 높

이에 설치되어 있다. 그물망의 크기가 4m이므로 무인항공기

는 전방 300m 지점에서 지상으로부터 최소 2m, 최대 5m인 

지점을 통과하여야 한다. 이때, 안전하고 성공적인 그물망 회

수를 위하여 그물망에 대한 무인항공기의 입사각은 1 ~− °  

5+ °이내이어야 한다.  

순수 추적유도기법을 이용한 자동착륙 비행궤적을 그림 7

에 나타내었다. 순수 추적유도기법을 이용한 자동착륙에서는 

착륙명령이 인가된 시점에서 그물망에 대한 시선각을 추종

하도록 유도명령이 생성되므로, 현재 위치로부터 그물망까지 

직선으로 비행한다. 그러므로 그림 7과 같이 비행경로각 유

도명령이 시선각을 따라 일정하게 수렴한다. 식 (13)에서 비

행경로각 유도명령을 생성하기 위한 유도이득 K
γ
는 0.13으

로 설정하였다. 

hA

hT

RA RT

Imaginary landing points

P1 P2 P3PT

r1

r2

r3

Desired approaching path

Recovery Net

longλ ′

그림 6. 무인항공기가 그물망에 근접하였을 경우 일정 반경

의사 추적유도기법에 의한 착륙궤적의 한계. 

Fig.  6. Undesired landing trajectory near the recovery net when

using the constant pseudo pursuit guidance. 
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그림 7. 순수 추적유도기법 기반 자동착륙: 고도 (위), 비행경

로각 유도명령과 비행경로각 (아래). 

Fig.  7. Automatic landing based on the pure pursuit guidance: 

altitude (top), guidance command, and flight path angle 

(bottom). 
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시뮬레이션 결과를 살펴보면, 수평 이동거리가 300m 인 

지점에서 그물망의 중심으로부터 0.08m인 지점을 통과하였

지만, 그물망에 대한 입사각이 수평면으로부터 8.88° 이고, 

충돌속도가 25.86m/s이었다. 이는 무인항공기가 직선을 따라 

비행하면서 비행속도가 꾸준히 증가하였고, 그물망에 대한 

입사각도 적절하게 조절되지 못하였기 때문이다. 

착륙 초반에 고도를 충분히 낮추기 위하여 식 (16)의 앞섬

각을 고려한 자동착륙 비행궤적을 그림 8에 나타내었다. 앞

섬각은 5° 로 설정하였고, 착륙거리 300m 중 120m를 지나는 

단계에서 순수 추적유도기법으로 전환된다. 그러므로 비행경

로각 유도명령이 약 5초를 기준으로 앞섬 추적유도기법에 

의한 명령과 순수 추적유도기법에 의한 명령으로 구분되어 

생성된다. 

시뮬레이션 결과를 살펴보면, 순수 추적유도기법의 경우와 

비교하여 그물망에 대한 입사각은 8.88° 에서 3.39°로 감소

하였고, 충돌속도는 25.86m/s에서 23.96m/s로 감소하였다. 수

평 이동거리가 300m인 지점에서 그물망의 중심으로부터 

0.45m인 지점을 통과하며, 순수 추적유도기법의 경우보다 충

돌거리 오차가 다소 증가하였다. 그리고 활공 단계에서 플레

어 단계로 전환되는 순간 유도명령와 제어입력이 부드럽게 

전환되지 못하고, 앞섬각이 크거나 전환 시점이 늦을 경우 

그물망에 도달하지 못하는 경우가 발생한다. 

보다 유연한 착륙궤적을 생성하기 위하여, 일정 반경의 의

사 추적유도기법을 이용한 자동착륙 비행궤적을 그림 9에 

나타내었다. 무인항공기는 매 시점 현재 위치로부터 일정 거

리에 있는 희망 비행경로 상의 가상목표점을 추종하며 비행

한다. 이때, 희망 비행경로는 그물망에 수직한 직선이다. 의

사 추적유도기법을 이용한 자동착륙에서는 실제 그물망 대

신 그보다 가까운 거리의 가상착륙점을 추종하도록 유도명

령이 생성되므로, 순수 추적유도기법에 의한 직선 착륙보다 

착륙 초기에 더 하강하게 된다. 따라서 그림 9와 같이 착륙 

초기에 비행경로각 유도명령이 더 크게 생성되며, 이후 비행

경로각 명령이 감소하면서 무인항공기는 그물망에 수직인 

희망 비행경로에 부드럽게 수렴한다. 식 (17)의 가상착륙점을 

계산하기 위한 반경 
i
r 는 160m로 설정하였다. 

시뮬레이션 결과를 살펴보면, 순수 추적유도기법의 경우와 

비교하여 그물망에 대한 입사각은 8.88° 에서 2.47°로 감소

하였고, 충돌속도는 25.86m/s에서 23.37m/s로 감소하였다. 그

러나, 수평 이동거리가 300m 인 지점에서 그물망의 중심으

로부터 3.80m인 지점을 통과하면서 그물망 착륙에 실패하였

다. 이는 고도 강하가 충분히 이루어지지 않은 상태의 무인

항공기가 가상착륙점 생성을 위한 반경 거리보다 가깝게 그

물망에 접근하면서 그물망의 뒤편에 가상목표점이 생성되었

기 때문이다. 이와 같은 현상을 보완하기 위하여 본 연구에

서는 일정 반경 대신 삼차함수 형태의 반경을 이용한 의사 

추적유도기법이 제안되었고, 이를 이용한 자동착륙 비행궤적

을 그림 10에 나타내었다. 

M RM NMM NRM OMM ORM PMM PRM
M

NM

OM

PM

QM

o~åÖÉI=ãÉíÉê

^
äí
áí
ì
Ç
É
I=
ã
É
íÉ
ê

=

=

M O Q S U NM NO NQ
JNO

JNM

JU

JS

JQ

JO

M

qáãÉI=ëÉÅ

Ñä
áÖ
Ü
í=
é
~
íÜ
=~
å
Ö
äÉ
I=
Ç
É
Ö

=

=

r^s

oÉÅçîÉêó=kÉí

Åçãã~åÇ

Ö~ãã~

 

그림 8. 순수/앞섬 추적유도기법 기반 자동착륙: 고도(위), 비

행경로각 유도명령과 비행경로각(아래). 

Fig.  8. Automatic landing based on the pure and lead pursuit

guidance: altitude (top), guidance command, and flight path

angle (bottom). 
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그림 10. 삼차함수 반경을 이용한 의사 추적유도기법 기반 자

동착륙: 고도(위), 비행경로각 유도명령과 비행경로

각(아래). 

Fig.  10. Automatic landing based on the variable pseudo pursuit 

guidance: altitude (top), guidance command, and flight path 

angle (bottom). 
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그림 9. 일정 반경을 이용한 의사 추적유도기법 기반 자동착

륙: 고도(위), 비행경로각 유도명령과 비행경로각(아래).

Fig.  9. Automatic landing based on the constant pseudo pursuit 

guidance: altitude (top), guidance command, and flight path 

angle (bottom). 
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식 (19)와 같은 삼차함수 형태의 반경 r(t)를 이용하여 가상

착륙점을 생성하면, 착륙 초기에는 실제 그물망보다 가까운 

가상착륙점을 향하여 급격하게 하강하고, 그물망에 접근할수

록 그물망을 향하여 하강하게 된다. 따라서 그림 10과 같이 

착륙 초기에 일정 반경 의사 추적유도기법의 경우보다 1.2°

정도 큰 비행경로각 유도명령이 계산되고, 그물망에 가까워

질수록 순수 추적유도기법의 경우와 유사한 형태로 그물망

을 향하여 착륙한다. 식 (19)의 강하계수는 항공기의 운용한

계를 고려하여 다음과 같이 설정하였다. 

 0.35
descent
k =  (26) 

시뮬레이션 결과를 살펴보면, 수평 이동거리가 300m 인 

지점에서 그물망의 중심으로부터 0.005m인 지점을 통과하여 

가장 정밀한 자동착륙을 수행하였고, 입사각도 2.47° 에서 

2.13° 로 감소하였다. 동시에 충돌속도도 초기속도인 24. 

23m/s보다 작은 23.56m/s으로 감속되었다. 이는 착륙초기에 

급격히 하강하여 고도를 충분하게 낮추었고, 이후에는 삼차

함수 형태의 반경을 이용하여 그물망의 중심을 향해 비행했

기 때문이다. 삼차함수 형태의 반경을 이용한 의사 추적유도

기법의 시간에 따른 고도와 속도변화를 그림 11에 나타내었

으며, 시간에 따른 피치 각속도, 피치각, 받음각의 변화를 그

림 12에 나타내었다. 그림 13에는 시간에 따른 엔진출력과 

엘리베이터 변위각을 나타내었다. 

표 1에 순수 추적유도기법, 순수/앞섬 추적유도기법, 일정 

반경 의사 추적유도기법, 삼차함수 반경 의사 추적유도기법

에 의한 자동착륙 유도성능을 비교하여 정리하였다. 순수 추

적유도기법과 삼차함수 반경 의사 추적유도기법의 그물망 

충돌거리 오차는 0.1m이내인 반면, 일정 반경 의사 추적유도

기법의 충돌거리 오차는 3m이상으로 그물망을 넘어가는 결

과를 보였다. 이는 무인항공기가 그물망에 접근하면서 가상

착륙점이 그물망 뒤편에 생성되었기 때문이다. 또한, 순수 또

는 앞섬 추적유도기법의 경우 그물망에 대한 입사각이 3°  

이상인 반면, 가상착륙점을 이용한 의사 추적유도기법의 입

사각은 2.5° 이하이다. 결과적으로 본 논문에서 제안된 삼차

함수 반경 의사 추적유도 자동착륙이 충돌거리 오차, 그물

망 입사각, 충돌속도 측면에서 가장 우수한 성능을 나타내

었다. 

표   1. 자동착륙 유도기법의 그물망 유도성능 비교. 

Table 1. Landing performance comparison for pure, pure/ lead, 

constant pseudo, and variable pseudo pursuit guidance. 

 
순수 

추적유도 

순수/앞섬 

추적유도 

일정 반경 

의사추적유도 

삼차함수 반경

의사추적유도

충돌거리 

오차(m) 
0.0840 0.4514 3.7963 0.0049 

입사각 

( ° ) 
8.8836 3.3879 2.4696 2.1275 

충돌속도 

(m/s) 
25.8617 23.9568 23.3656 23.5641 
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그림 11. 삼차함수 반경을 이용한 의사 추적유도기법 기반 자

동착륙: 무인항공기 고도와 그물망 고도 (위), 속도

(아래). 

Fig.  11. Automatic landing based on the variable pseudo pursuit 

guidance: altitude (top), velocity (bottom). 
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그림 12. 삼차함수 반경을 이용한 의사 추적유도기법 기반 자

동착륙: 피치 각속도 (위), 피치각과 받음각 (아래). 

Fig.  12. Automatic landing based on the variable pseudo pursuit 

guidance: pitch rate (top), pitch angle and angle of attack 

(bottom). 
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그림 13. 삼차함수 반경을 이용한 의사 추적유도기법 기반 자

동착륙: 엔진출력 (위), 엘리베이터 변위각 (아래). 

Fig.  13. Automatic landing based on the variable pseudo pursuit 

guidance: engine throttle (top), elevator deflection (bottom).
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V. 결론 

본 연구에서는 정지되어 있는 지상의 그물망에 고정익 무

인항공기가 자동으로 착륙하기 위한 유도법칙을 제안하였다. 

무인항공기의 시스템 인식 비행시험을 수행하여 종방향 모

델을 획득하였고, 이를 이용하여 자동착륙 선형최적제어기를 

설계하였다. 추적유도기법을 응용하여 시선각과 상대거리 정

보만을 이용하여 유도명령을 생성하였고, 가상착륙점을 정의

하여 착륙궤적을 유연하게 설계하였다. 일정 반경 대신 남은 

거리에 대한 삼차함수 형태의 반경을 이용한 의사 추적유도

기법을 제안하여, 그물망 입사각과 충돌거리 오차를 최소화 

하였다. 고정익 무인항공기 모델의 자동착륙 시뮬레이션을 

수행하여, 제안한 자동착륙 유도법칙의 성능을 검증하였다. 
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