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서 론1.

제어기State-Dependent Riccati Equation(SDRE)

법은 선형시스템에 적용 가능한 기법을 비LQR

선형시스템에서도 적용할 수 있는 수단을 제공해

준다는 점에서 매우 유용한 기법이다.
(1,2) 하지만

제어기 설계 전에 비선형 시스템을 선형시스템과

같은 구조를 갖는 State-Dependent Coefficient

형태로 변환해야 하며 매 시간 마다 온라(SDC) ,
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Abstract

This paper deals with the State-Dependent Riccati Equation (SDRE) Technique for the design of

helicopter nonlinear waypoint guidance controller. To generate the flight guidance through multiple

waypoints, we use the trigonometric spline. The controller design and its validation is based upon a

level 2 simulation helicopter model and the designed SDRE controller is applied to the trajectory

tracking problems. To validate the designed SDRE controller, the simulation environment of high

fidelity helicopter model is developed using three independent computers. This paper focuses on the

validation the present SDRE controller through the helicopter waypoint guidance simulation.
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인상에서 피드백 제어를 구해야 한다는 점에서

제어기법과 차이를 보인다 따라서LQR . SDRE

제어기법은 제어입력을 인가하는 매시간 마다 대

수 방정식 을 풀이해야하며 이는 효Riccati (ARE)

율적인 수치 해법 또는 높은 컴퓨터 효율을 필요

로 하기 때문에 컴퓨터의 기억용량과 연산능력

등에 대한 세심한 검토가 필요하다.
(3)

제어기의 실제적인 적용은 참고문헌SDRE [4]

에서 찾아볼 수 있다 여기서 등은. Langson

제어기를 차 비선형 문제에 적SDRE 3 benchmark

용하였다 두 대의 를 이용하. 75MHz Pentium PC

였고 각 는 와, PC Plant dynamics SDRE controller

로 쓰였으며 는 이다 또한 참sampling rate 100Hz .

고문헌 에서는 제어기를 미사일의 비행[5] SDRE

제어 문제에 적용한 바가 있다 여기서는 를. ARE

풀이하기 위한 두 가지 수치해법을 여러 사양의

로 적용하여 풀이한 결과 최고PC Processor 2KHz

의 속도로 제어기의 설계된 제어입력을 인SDRE

가할 수 있었다 이 두 연구에서는 비교적 간단.

한 모델을 이용함으로써 제어기의 실적용SDRE

가능성을 보여준 예이다 그러나 제어기는. , SDRE

모델기준 제어기 로 경우model-based controller)（

에 따라서는 매우 복잡한 플란트 모델의 사용이

불가피 할 수도 있다 헬리콥터의 경우가 이러한.

예에 속한다 이와 관련하여 참고문헌 에서는. [6]

를 이용해 헬리콥터의 여러 모델Indirect Method

링 수준에 따른 기동비행을 해석하여 High

의 헬리콥터 모델을 사용함에 따라서 계산fidelity

시간이 급격히 증가함을 보였다.

회전익기에 대한 제어기법의 적용은SDRE

등Bogdanov
(7)에 그 예를 찾을 수가 있다 그들은.

제어기를 무인헬기의SDRE aggressive maneuver

에 적용하여 비행시험까지 수행하였다 하지만.

호버링과 저속 비행영역에 한하여 적용하였으며

비행경로는 비행속도만은 이용하여 정의하였다.

무인항공기의 임무 설계에 있어서 경로계획은

중요한 문제이다 이는 최단시간으로 비행하는.

경로이어야 하며 항공기의 운동특성을 만족시켜

야한다 이와 같은 비행경로를 계획하기 위한 많.

은 연구가 이루어져왔다 특히 등. Beard
(8)은

선도를 이용한 방법을 제안하였다 이 방Voronoi .

법은 계산량이 많지 않아 비교적 간단하게 계산

이 가능하나 경로점 정보만 주어지므로 이를 비

행가능한 경로로 만들어주는 후처리 과정이 필요

하다 참고문헌 에서 등은 항공기의 경. [9] Bakaric

로점 유도방법으로 방법을 이용하였line of sight

다 그는 번째 경로점과 번째 경로점 사이를. n n+1

항공기의 회전반경을 만족시키도록 방향각을 보

정하여 비행가능궤적을 만들어주는 방법을 제안

하였다. Nagy
(10)와 등Rodrigues

(11)은 경로점을 지

나는 를 생성하기 위해 각 점을 지나는 원curve

호를 생성한 후 삼각함수를 이용하여 이를 융합

하는 방법을 제안하였다.

본 논문에서는 각 경로점을 지나는 비행경로를

생성하기 위해 참고문헌 과 의 방법을 이[10] [11]

용하였다 기법을 이용하여 비행경로를 추. SDRE

종하는 제어기를 설계하고 시뮬레이션을 통해 이

를 검증하였다 참고문헌 의 레벨 시뮬레이. [12] 2

션 헬리콥터 모델을 제어기설계와 검증에 이용하

였다.

제어기법2. SDRE

제어기의 설계절차2.1 SDRE

제어기는 식 과 같은SDRE (2) State-Dependent

형태의 운동방정식을 갖는 시스Coefficient(SDC)

템에 대해 식 과 같은 성능함수를 최소화하는(1)

문제로 정의 할 수 있다linear regulator .
(1,2)

min   





 







(1)

s.t.   ≤ ≤ 
     

(2)

과 동일한 절차로LQR Algebraic Riccati

해석으로 얻은 정상상태 게인행렬Equation(ARE)

을 이용하여 피드백 제어게인 행렬을 계산함으로

써 제어기가 설계된다.
(13,14)

비선형 운동방정식의 분활I) SDC

의 풀이II) ARE :    계산

   
   

(3)

제어입력 계산III)

     (4)

일반적인 비선형 시스템을 식 와 같은(2) SDC

형태의 운동방정식으로 유도하는 방법은 일반화
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되어있지 않고 경우에 따라서는 존재하지 않는

다. ∈ 인 어떠한 함수도 식 와 같은 형(5)

태로 유도가 가능하나 식 의 조건을 만족시키(6)

는 경우에 한하여 형태가 존재한다SDC .
(2)

 ∆ (5)

lim
→
≤∞ (6)

또한 형태로 유도할 수 있는 경우에도 다SDC

변수 함수는 수많은 형태의 방정식이 존재SDC

할 수 있다.
(2) 반면 가안정성이 확보되어야 제어

입력을 구할 수 있다는 점에서 행렬 를 임의

로 선택할 수 없다 특히 회전익 모델과 같이 닫.

힌 형태로 운동방정식을 유도하기 어려운 경우

수치해석적 방법을 사용해야하나 표준화된 기법

이 없는 실정이다.

기법에서는 에서 회의 풀이로LQR off-line 1 ARE

제어게인을 계산할 수 있다 따라서 기법에. LQR

서는 수치해법의 효율성은 제어에서ARE on-line

도 문제가 되지 않는다 반면 제어기법에. SDRE

서는 제어게인 행렬의 시 마다 반복적으로update

를 풀이해야하기 때문에 효율성을 고려하여ARE

수치해법을 선정해야한다 또한 회전익 항공기와.

같이 본질적으로 불안정한 시스템은 방Lyapunov

정식의 수치계산을 위해 피드백 시스템 행렬

가 가 되도록 초기 게인행렬Hurwitz 를

선정해야 한다.

분활 기법2.2 SDC (Factorization)

기법은 비선형 시스템에 대해 식 와SDRE (2)

같이 선형시스템과 같은 구조를 갖는 형태의SDC

방정식을 유도해야한다 본 논문에서는 참고문헌.

의 방법을 이용하여 분활을 수행하였으며[2] SDC

다음과 같이 요약된다.

임의의 시간에서와 평형조건에서의 비선형 운

동방정식은 다음과 같이 나타낼 수 있다.

 (7)

 (8)

여기서, 와 는 각각 평형상태에서의 상태변

수와 조종입력을 나타낸다.

아래와 같이 평형조건에서의 교란상태변수와

조종입력을 정의하고 테일러 전개를 취하면 식

과 같이 나타낼 수 있다(10) .

 

 

(9)

 





(10)

∇∇

위 식 을 이용하면 교란상태변수에 대한 운(10)

동방정식을 아래와 같이 유도할 수 있다.



 ∇∇

(11)

여기서, 는 와 의 고차항을 나타낸다.

따라서 식 의 제어 미분 행렬은 차분법을(12)

이용하여 근사할 수 있으며 식 의 상태 미분, (13)

행렬은 주위의 함수 값을 이용하여 최소자승법

으로 근사화 할 수 있다.
(2,15)

  ∂
∂

(12)

여기서,  

  (13)

수치해법2.3 ARE

앞 서 기술한 바와 같이 제어기는 게인SDRE

행렬의 시 마다 를 반복적으로 계산해update ARE

주어야 하기 때문에 효율적인 수치해법이 요구된

다 본 연구에서는 등. Bank
(16)이 제안한 방법을

이용하여 를 풀이하였다 이 방법은 식ARE . (14)

의 시스템의 해를 이용하여 피드백Chandrasekhar

시스템 행렬 가 인 초기게인행렬을Hurwitz

계산하고 해법으로 수렴성을 확Newton Kleinman

보하는 방법이다.




 









 


  


(14)





 


  

   

해법은Newton Kleinman 가 인Hurwitz

피드백 게인행렬 가 주어진 경우 다음과 같은

반복 계산을 이용하여 방정식의 해Lyapunov 

를 계산한다.

  (15)


 

lim
→∞


(16)
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여기서,  
 

이러한 의 방법은 회전익기와 같은 불안정Bank

한 시스템에 대해 시스템의 중간해Chandrasekhar

를 이용하여 해법이 필요로하는Newton-Kleinman

초기 게인행렬을 계산하고 해법Newton-Kleinman

으로 수렴성을 보장해주는 구조를 갖는다.
(2,15)

유도비행제어기 설계3. SDRE

회전익기 모델3.1

본 논문에서 사용한 헬리콥터 모델은 참고문헌

의 고 신뢰도 모델을 이용하였다 제어[12] . SDRE

기 설계용 모델은 식 과 같이 동체관련 상태(17)

변수만을 이용하였다.

   (17)

이는 로터 플랩 또는 유입류와 관련된 상태변

수들은 계측이나 예측을 통해 피드백 제어에 반

영할 수 없는 상태변수로 취급한 것unobservable

으로 헬리콥터 비행제어기 설계에 적합한 모델이

다.
(2,15) 그러나 제어기의 검증을 위한 모델은 레

벨 로터 모델을 이용하였다 따라서 검증용 모2 .

델의 출력으로부터 얻어진 동체관련 상태변수 

과 조종입력을 이용하여 주로터 및 꼬리로터의

트림해석을 수행함으로써 로터에 의한 힘과 모멘

트를 계산하였다 이와 같이 로터 트림해를 사용.

함으로써 분활기법은 식 의 동체 상태변SDC (17)

수에 대해서만 적용이 가능하다.

비행경로 생성법3.2

각 경로점을 지나는 비행경로를 생성하기 위

해서 참고문헌 의[10,11] trigonometric interpolating

를 이용하였다 이 방법은 각 경로점을 지나curve .

는 원호를 생성한 후 이를 삼각함수를 이용하여

융합하는 방법으로 각 경로점 사이에서 경로를

독립적으로 생성할 수 있다.
(17)

경로점     …에 대해서 와 를

연결하는 비행경로 는 서로 다른 원호  와

를 식 의 관계식을 이용하여 조합하여(18)

생성한다.

  cossin  (18)

여기서 성분, 은 경로점 , 과 

을 이용하여 계산한다 만약 세 경로점이 직선일.
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Fig. 1 Trigonometric interpolating curve

경우, 와
가

×  , 

(   와)  (   을 연결하는 성분)  는 식

와 같이 직선으로 표현된다 반면 세 점사이(19) .

의 경로가 원호로 정의되면, × ≠ 성분,  

는 식 으로써 표현된다(20) .

    ∈ (19)

 sin
sin sin

sin  ∈(20)

여기서, 은 경로점 , 과 를 지나

는 원의 중심이며,  , 으로

정의된다 또한. 는 와 의 사잇각이다.

성분 는 경로점 , 과 를 이용

하며 계산 과정은  와 동일하다.

이와 같이 는trigonometric interpolating curve n

개의 경로점에 대해서 개의 경로를 생성하며n-1

Fig. 1에서와 같이 두 개의 겹쳐지는 직선 혹은

원호(   는 그들 주위의 경로점을 이용하)

여 계산된다 따라서 미리 정의된 경로점.

   …에 대해서 와 의 경로점이

추가적으로 정의되어야 하며 이는 식 을 이용(21)

하였다.

 
 

(21)

본 논문에서는 차원공간에서의 비행경로를 정3

의하기 위해 고도상승을 위한 기동과 전진bob-up

속도 변화를 위한 가속 및 감속 기동에 대한 기

동비행속성을 추가적으로 정의하였다 기동. bob-up

과 가속 및 감속 기동은 식 와 같이 참고문헌(22)

에서의 다항식 및 삼각함수를 이용한 비행경[2,6]
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   

∙

Table 1 Control weighting matrix

로 생성방법으로 정의하였다.

∆ 
∆max

coscos (22)

여기서,  이며, ∆max
는 기동비행중의 상태변수 최대 변위를 나타낸

다 또한 비행경로의 정의에서 정의되지 않은 축.

에 대한 비행경로 조건은 기동진입전의 상태를

유지하도록 정의하였다.

유도비행 제어기 설계3.3 SDRE

기법을 헬리콥터 형상에 대해서SDRE Bo-105

비행경로 추종문제로 적용하였다 앞서 언급한.

Table 3 Waypoint

비행경로를 타겟 비행경로로 정의하여 경로추종

오차가 최소화되는 제어기를 설계하였다 최적제.

어 문제의 정식화에 필요한 가격함수는quadratic

타겟 비행경로( 에 대한 경로오차와 추가적)

인 조종노력을 고려하여 식 과 같이 정의하였(23)

다.

∙  
∆∆






∆∆∆∆

(23)

여기서, ∆  ∆  ∆  
 

             

은 비행경로로 정의된 상태 변수에 대해

서는 경로식을 사용하고 여타 변수에 대해서는

트림 상태변수로 정의하였다.

제어기 설계 시 사용한 조종입력 가중치SDRE

과 상태오차 가중치는 각각 Table 1과 Table 2

와 같이 정의하였다.

설계한 제어기를 헬리콥터 경로점 유도SDRE

비행에 적용하기 위해 Table 3에서와 같은 비행

경로점을 설정하였다.

본 논문에서 설정한 유도비행 경로는 다음과

같은 기동순서로 이루어진다.

i. bob-up at 15m to hover

ii. acceleration to 10m/s

iii. waypoint guidance

iv. deceleration to hover

v. bob-down at ground

초기 좌표 에서 기동으로 고도(0,0,0) bob-up

상승한 후 까지 전진속도를 증가시켜15m 10m/s

각 경로점을 지나는 유도비행을 실행한다 마지.

     

∙

     

∙

Table 2 State weighting matrix
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Fig. 2 simulation environment
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Fig. 3 Maneuver trajectory in 2-D

막 경로점을 지나면 감속기동을 통해 호버링 상

태로 진입한 후 기동으로 지면까지 고도bob-down

를 낮춘다.

유도비행 시뮬레이션을 통한 제어기의 검증과

활용방안을 모색하기 위해 Fig. 2와 같이 세대의

를 이용하여 시뮬레이션 환경을 개발하였다PC .

제어기 검증용 컴퓨터 는 참고문헌 의PC2 [12]

로터 모델을 이용하여 헬리콥터 운동을level 2

모사한다 비행제어용 컴퓨터 은 분활. PC1 SDC

를 풀이하여 제어입력을 계산한 후 계산결과ARE

를 의 제어기 검증용 컴퓨터로 제어입력을PC2

인가한다 는 기동비행 속성을 식별하여. PC3 PC1

이 이에 따르는 제어기를 설계할 수 있도록

신호를 발생한다switching .

앞서 설정한 비행경로를 적용하여 설계한

유도 제어기를 시뮬레이션을 통하여 검증SDRE

하였으며 그 결과를, Fig.3에서 Fig.9에 도시하였

다. Fig. 3와 Fig. 4는 Table. 3에서 정의한 경로점

에 대해 생성한 비행경로와 제어기를 이용SDRE

한 해석결과를 비교한 것이다 시뮬레이션 결과.

미리 정의된 비행경로에 대해서 약간의 오차가
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Fig. 5 Maneuver trajectory in 3-D
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Fig. 6 Velocity components in x-, y-, z-directions
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Fig. 7 Roll and pitch angle variation
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Fig. 9 Control command variation
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Fig. 10 Height variation

발생하나 경로를 잘 추종하고 있음을 보여준다.

Fig. 4는 차원 좌표에서의 기동비행 경로를 보여3

주는 것으로 첫 번째 경로점에서 기동으로bob-up

경로점 유도비행에 진입하고 마지막 경로점을 지

나 호버링 상태로 감속기동을 한 후 다시

기동으로 시뮬레이션이 종료됨을 볼 수bob-down

있다.

Fig. 5에서 Fig. 8은 각각 기동비행 시간에 따른

속도 동체 자세각 각속도 와 조종입력의 변화를, ,

보여준다. Fig. 5는 유도비행 동안의 속도변화를

보여주는 그림으로 호버링 기동에서 가속기동을

통해 전진속도 에 진입하여 유도비행을 실10m/s

행한 후 감속기동으로 호버링 상태로 진입하는

것을 볼 수 있다. Fig. 9는 기동비행 동안의 고도

변화를 보여주는 그림으로 기동과bob-up

기동시의 고도변화를 확인할 수 있으며bob-down ,

고도 상태에서 유도비행을 실행하는 것을 알15m

수 있다.

결 론4.

본 연구에서는 비선형 헬리콥터의 유도비행 제

어기 설계에 기법을 이용하였다 미리 정SDRE .

의된 경로점에 대해서 비행경로를 생성하고 차3

원기동을 위한 추가적인 비행경로를 생성하여 유

도비행 경로를 생성하였다 기법을 경로. SDRE

추종문제로 적용하여 제어기를 설계하였다 고.

신뢰도 헬리콥터 모델이 적용된 시뮬레이션 환경

을 이용하여 유도비행 시뮬레이션을 실행하였으

며 그 결과 비교적 우수한 유도비행 성능을 보였

다.
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