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무인항공기의 적응제어 법칙을 이용한 피치 기동 연구

방효충*

Pitch-axis Maneuver of UAVs by Adaptive Control Approach

Hyochoong Bang*

ABSTRACT

This study addresses adaptive control of UAVs(Unmanned Aerial Vehicles) pitch-axis

maneuver. The MRAC(Model Referenced Adaptive Control) approach is employed to

accommodate uncertainties which are introduced by feedback linearization of pitch

attitude control by elevator input. The model uncertainty is handled by adaptation

laws which update model parameters while the UAV is under control by the feedback

control law. Steady-state pitch attitude achieved by the stabilizing control law is

derived to provide insight on the closed-loop behavior of the controlled system. The

proposed idea is free of linearization, gain-scheduling procedures, so that one can

design high maneuverability of UAVs for pitching motion in the presence of

significant model uncertainty.

초 록

본 연구는 적응제어기법을 이용한 무인항공기이 피치 자세 기동에 대한 연구 내용을

소개한다. 모델기반적응제어(Model Reference Adaptive Control)을 이용하여 피치 자세각

과 엘리베이터 입력 사이의 피드백 선형화 과정에서 발생하는 불확실성을 처리하였다. 모

델 불활실성 파라미터는 피드백 제어기가 작동하는 중에 적응법칙을 이용하여 추정할 수

있도록 설계 되었다. 안정화 제어기에 의해 달성되는 최종 피치 자세각에 대한 분석을 통

해 폐루프 시스템의 특성을 파악할 수 있도록 하였다. 제안된 제어 기법은 기존 제어기에

서 주로 채택하고 있는 선형화나 게인 스케쥴링등의 과정이 필요하지 않아 상당한 모델

오차가 존재하는 상황에서 무인항공기의 고기동 피치 제어기 설계에 도움을 줄 것으로

생각한다.
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Ⅰ. 서 론

무인항공기(UAV, Unmanned Aerial Vehicles)

기술은 지난 수 십년간 눈부신 발전을 거듭하여

실전의 다양한 임무에 본격적으로 투입되고 있는

상황이다. 무인항공기의 주요 임무 가운데 하나

인 감시, 정찰 임무를 뛰어 넘어 최근에 무인전

투기(UCAV, Unmanned Combat Aerial Vehicles)

기술에 대한 관심이 급격히 증대하고 있다. 무인

전투기의 경우 기존 무인항공기에 비해 적의 레

이더 탐지를 회피하기위한 스텔스(Stealth) 기능

이 필수적이며, 다양한 설계 형상이 시도되고 있

다. 이러한 형상 변화로 인하여 비행체의 고유

정적안정성이 저하될 수 있어 새로운 비행제어
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기법의 적용이 요구되고 있다. 종래의 선형화된

제어기법이나 게인 스케쥴링(Gain scheduling)

기법의 단점을 극복하기 위한 제어기 기법이 제

안되고 있다. 특히 항공기가 고기동(Highly

maneuverable) 자세변화를 수행할 때 비선형성

이 나타나 종래의 선형화된 제어기나 게인 스케

쥴링 기법의 성능이 저하될 가능성이 있다. 비행

운동의 비선형성을 극복하기 위해 그 동안 수 많

은 논문과 연구 결과가 발표되어 왔다[1].

이러한 시도 가운데 대표적인 적응제어기

(Adaptive Controller)는 제어 대상의 불확실성이

크거나 외란 또한 고장이 발생했을 때 목표로 하

는 성능을 발휘할 수 있는 유용한 제어기법으로

알려져 있다. 적응 제어의 역사는 비교적 오래

되었으며 이미 많은 연구가 진행되었고, 실제 시

스템에 적용되고 있는 것으로 알려져 있다. 초기

의 적응제어는 단순한 대상의 화학 공정 플랜트

등을 대상으로 설계되어 왔으나, 최근에는 컴퓨

터 계산 속도의 발달로 그 적용 대상이 비행제어

및 로봇등 다양한 분야로 급속히 확대되어 왔다

[2]-[5].

비행제어 분야의 적응제어 가운데 대표적으로

기준 모델을 기반으로 해서 모델의 출력을 추종

하는 방식(MRAC, Model Reference Adaptive

Control)이 있는데 공력 및 물성치의 불확실성이

존재하는 경우나 제어 입력에 고장 진단 및 제어

입력 배분기법의 방안으로도 고려되어 왔다[6].

기준의 모델을 수립하고 수립된 모델의 운동 특

성을 항공기 운동이 추종하도록 제어 입력을 설

계하는 것으로 이 과정에서 불확실한 파라미터를

추정하는 기법이 도입되어 왔다.

최근 참고문헌 [7],[8]에서 ℒ-최적화 기법을

이용하여 적응제어기에서 발생하는 과도응답 특

성을 부드럽게 하기 위한 기법이 소개되었다. 참

고문헌 [9] 역시 ℒ-최적화 기법을 적용하였는

데, 평가함수(Performance index)를 제시하고 이

를 최적화 문제로 정식화하여 이점경계치문제

(Two-point Boundary Value Problem)를 수치적

으로 풀기위한 효율적인 기법을 제시하였다. 한

편 참고문헌 [10]에서는 ℒ제어 기법을

MAV(Micro Aerial Vehicles)의 피치 안정화에

적용하였다.

신경망을 이용한 적응 제어기는 대표적인 비

선형 제어기 가운데 하나인 피드백 선형화

(Feedback linearization) 과정에서 야기되는 모델

오차를 보상하기 위한 것으로 실시간에서 모델

오차를 연속적으로 갱신하는 방법이다. 신경망을

이용한 적응제어기는 주로 미국 Georgia Tech

연구 그룹에서 활발히 연구해왔으며 무인기와 유

도무기에 실제 적용되고 있는 것으로 보고되고

있다[11],[12].

본 논문에서는 참고문헌 [10]에 소개된 모델기

반의 피치 적응제어 기법을 확대하기로 한다. 이

를 위해 참고문헌 [10]에서 시도한 1차 시스템

대신에 2차의 피치 운동 방정식을 이용하였고,

파라미터 추정을 2개로 확대하여 새로운 추정식

을 제안하였다. 즉 참고문헌 [10]에서 시도된 정

식화를 일반화하여 불확실한 파라미터를 완전하

게 추정할 수 있는 새로운 기법을 제안한 것으로

평가될 수 있다.

Ⅱ. 자세 동역학 모델링

2.1 비행체 운동 방정식

본 절에서는 항공기의 운동 방정식을 살펴보

도록 한다. 앞에서 설명하였듯이 제어기 설계가

피치축에 국한되어 있어 피치축 운동을 중심으로

기술하면 다음과 같다.
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여기서 각 파라미터는 비행역학에서 적용되는 일

반 관례에 따라 정의되었고 상세 내용은 참고문

헌 [10]를 참고할 수 있다. 먼저 참고문헌 [10]에

서 시도된 바와 같이 식 (1)을 다시 정리하면
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식 (2)를 식 (1)의 윗 식에 대입하면 다음과 같

이 제어 입력()에 대한 선형식(affine 형태)으로

피치 자세각의 변화율을 표현할 수 있다.

1 2cos cos EV K V Kq f f d= - +&
(3)

식 (3)에서 파라미터 는 각각 다음과 같

이 표현되며 공력오차 및 물성치 변화에 따라 추

정해야하는 값으로 간주할 수 있다.
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참고문헌 [4]에서는 식 (3)과 같이 1차의 피치

자세각 방정식을 활용하였고 파라미터  가

운데 한 가지만() 추정하였다. 식 (2),(3)을 통

해서 파악할 수 있듯이 우변에 피치 각가속도

가 포함되어 제어기 설계시 각속도를 미분해야하

는 단점이 있다. 또한 파라미터 가운데 한 가지

파라미터만 추정한다는 가정은 다소 현실성이 떨

어지는 것으로 보일 수 있다. 따라서 본 연구에

서는 이러한 단점을 보완하기 위해 새로운 기법

을 시도하였다.

먼저 본 연구에서 식 (3)과 같이 피치 자세각

을 1차식으로 표현하는 대신에 2차의 식으로 표

현하기 위해 식 (1)의 첫 번째 식을 미분하여 다

음과 같이 표현하도록 한다.

cos sin cosq q rq f f f f f= - -&& & && (4)

이때 요(yaw) 각가속도 ()은 상대적으로 크기가

작다고 가정하며 무시하도록 한다. 한편 롤(Roll)

자세각에 대한 운동학식(kinetics)은 다음과 같다.

tan ( sin cos )p q rf q f f= + +& (5)

식 (1)과 (5)를 식 (4)에 함께 대입하면 피치 자세

각()에 대한 2차의 미분방정식을 다음과 같이

유도할 수 있다.

EA Bq d= +&&
(6)

여기서 는 엘리베이터 입력을 나타내고, 파라

미터 는 다음과 같이 주어진다.
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위 식에서 알 수 있듯이 각 파라미터( )가 항

공기의 물성치 및 공력 특성의 복잡한 형태로 주

어진다. 이러한 이유로 제어기 설계시 파라미터

를 정확히 추정하는데 어려움이 따른다. 정확한

추정이 이루어지지 않을 경우 성능 저하 문제를

초래할 수 있다.

Ⅲ. 적응제어기 설계

3.1 피치 운동방정식을 이용한 적응

제어기 설계

전술한 바와 같이 본 연구에서는 2차의 피치

운동방정식을 이용한 적응 제어기 설계를 수행하

도록 한다. 참고문헌 [10]에서 설계한 적응 제어

기에서는 식 (3)의 파라미터 에 대한 불확실성

을 고려하였으나 본 연구에서는 파라미터 

모두를 추정하도록 한다.

먼저 항공기가 자세각이 추종하는 기준 궤적

을 생성하기 위해 2차계의 기준모델을 생성한다.

1 2 2m m m cq t q t q t q= - - +&& & (7)

여기서 은 기준 모델의 피치 자세각을,

    는 모델 동특성을 결정하는 파라미

터를, 그리고 명령 입력 자세각을 나타낸다. 식

(6), (7)을 이용하여 정리하면

1 2 2E m c mA Bq d t q t q t q= + + - +&&% & (8)

와 같다. 여기서  으로 모델과 제어 대상

간의 추정 오차를 나타낸다.

식 (8)로부터 안정화된 제어기를 구현하기 위한

조건을 부여하도록 한다.

1 2q t q t q= - -&& &% % % (9)

즉, 다음과 같이 자세오차 변수에 대한 안정화

조건을 부가한다.
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따라서 식 (8)과 식 (10)으로부터 최종적인 제

어 입력( )은 다음의 식을 만족시키며

1 2 ( )E cA Bd t q t q q+ = - - -&
(11)

결과적으로

1 2
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A
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와 같은 결과를 구할 수 있게 된다. 한편 식 (6)

(12)
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에서 볼 수 있듯이 파라미터 는 항공기의 물

성치와 공력계수 그리고 운동 변수가 포함된 복

잡한 관계식으로 표현되어 불확실성이 크다고 볼

수 있다. 따라서 식 (11)과 같이 정확한 피드백

선형화를 달성하기 어려우며 실제적인 경우 다음

과 같은 관계식을 만족시키는 것으로 볼 수 있

다.

1 2
ˆ ˆ ( )E cA Bd t q t q q+ = - - -&

(13)

여기서 는 파라미터 의 추정치로서 적응

제어법칙을 통해 실시간으로 추정되어야 한다.

식 (13)의 관계식에서 제어입력은

1 2

ˆ 1 [ ( )]ˆ ˆE c
A
B B

d t q t q q= - + -&

참고 문헌 [10]과 다르게 본 연구에서 유도된

제어법칙은 파라미터 에 대한 추정치 로

구성되며, 따라서 실질적인 상황을 보다 잘 반영

하고 있는 것으로 평가될 수 있다.

3.2 파라미터 적응법칙 유도

적응 제어 법칙을 구현하기 위해 다음과 같은

Lyapunov 함수를 설정한다.

2 2 2 2
2

1 2

1 1ˆ ˆ2 ( ) ( )U A A B B
w w

q t q= + + - + -&% %

여기서 Lyapunov 함수는  ≥ 을 만족하고 가

중 파라미터  또한 양의 값을 지닌다. 식

(15)에 주어진 Lyapunov 함수의 시간에 대한 미

분을 구하면 아래의 식과 같다.

2
1 2

1 1ˆ ˆ ˆ ˆ( ) ( ) ( )dU A A A B B B
dt w w

q q t q= + - - - -
& && &&% % %

이때 식 (9)에서 구한
식을 대입하면

1

1 2

ˆ ˆ( ) ( )

1 1ˆ ˆ ˆ ˆ         ( ) ( )

E
dU A A B B
dt

A A A B B B
w w

q t q dé ù= - + - + -ê úë û

- - - -

& &% %

& &

와 같고 위 식을 다시 정리하면 최종 다음과 같다.

2
1 1

2

ˆ ˆ( )( / )

ˆ ˆ         +( )( / )E

dU A A A w
dt

B B B w

t q q

qd

= - + - -

- -

&& &% %

&&%

따라서 파라미터 에 대한 적응법칙

(Adaptation laws)을 다음과 같이 수립할 수 있다.

1

2

ˆ

ˆ
E

A w

B w

q

qd

=

=

& &%

& &%

이때

2
1 0dU

dt
t q= - £&%

와 같이 안정성을 보장할 수 있다. 다만 가

오차 상태변수(
 )에 대한 음한정(Negative

definite) 함수가 아니기 때문에 최종 상태변수의

목표값인   으로 수렴하지 않을 가능

성이 있다. 또한 적응제어의 일반적인 이론에 의

해 파라미터 의 수렴값이 최종 실제  값

에 수렴하지 않을 수 있다. 그러나 시스템의 안

정화는 식 (20)에 의해 달성이 된다.[13] 이와 같

은 문제를 해결하기 위해 정상상태에서 파라미터

( )의 수렴 경향을 고려하여 제어기에 반영할

필요가 있다.

3.3 최종 수렴 자세값 해석

전술한 바와 같이 일반적인 파라미터 추정 적

응제어 법칙에서 시스템의 안정화가 달성되어도

상태변수가 원하는 값으로 수렴하지 않게 되는데

본 연구에서 유도한 적응 제어 법칙에 의해 최종

수렴하는 피치 자세각에 대한 분석을 수행할 필

요가 있다.

이를 위해 먼저 식 (14)로 주어진 적응 제어법

칙을 식 (6)로 주어진 시스템 운동 방정식에 대

입하면 안정화된 폐루프(Closed-loop) 시스템은

다음과 같이 주어진다.

2
1

ˆ
( )ˆ ˆ ˆ c

BA BA B
B B B

t
q t q q q

æ ö
= - - - -ç ÷ç ÷
è ø

&& &

이때 시스템이 충분히 안정된 정상상태에서

≃≃을 조건을 활용하면

2
ˆ

0 ( )ˆ ˆ s c
BAA B

B B
t

q q
æ ö

= - - -ç ÷ç ÷
è ø

와 같은데, 여기서 는 정상상태에서 피치 자세

각을 의미한다. 즉

2

ˆˆ
ˆs c

B AA B
B B

q q
t

æ ö
= + -ç ÷ç ÷

è ø

따라서 최종 정상상태에서 수렴되는 피치 자세각

은 식 (23)과 같이 주어진다. 식 (23)으로부터 유

도되는 명령 피치 자세각은 다음과 같다.

(14)

(15)

(19)

(20)

(21)

(22)

(23)

(16)

(17)

(18)
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'

2

ˆˆ
ˆc c s

B AA B
B B

q q q
t

æ ö
º = - -ç ÷ç ÷

è ø

결과적으로 식 (14)에 제시된 제어기는 다음과

같이 수정하여 적용될 수 있다.

'
1 2

ˆ 1 [ ( )]ˆ ˆE c
A
B B

d t q t q q= - + -&

즉 명령 자세각은 이지만 실제 제어 명령에 사

용되는 자세각은 
′으로 이루어진다. 식 (25)의

명령에 의해 최종 자세각은 로 수렴하게 되며

시뮬레이션을 통해 검증하도록 한다.

IV. 시뮬레이션을 통한 검증 연구

앞에서 제안한 제어 법칙을 검증하기 위해 항

공기의 수학적인 모델을 이용한 시뮬레이션을 수

행하기로 한다. 시뮬레이션을 위한 모델의 공력

학적 데이터는 참고문헌 [14]를 이용하였다. 먼저

항공기의 주요 제원이 Table 1에 주어졌다.

또한 피치축 운동에 대한 공력 파라미터 및 안정

미계수가 Table 2에 주어져 있다.

제어기 설계가 종운동에 국한되어 있기 때문

에 본 연구에서 횡방향 운동은 운동방정식을 이

용하지 않고 다음과 같은 가상의 횡방향 운동을

가정하여 시뮬레이션에 활용하였다. 이와 같은

궤적은 설계된 제어기의 동작여부를 시험하기 위

Table 1. Aircraft parameters and flight conditions

파라미터 수치 단위

질량(m)

공력기준 면적(S)

종방향 기준코드( )

횡방향 기준스팬(b)

항공기 속도()

비행경로각()

고도()

5.6132 [kg]

0.6558 [
]

0.3215 [m]

2.04 [m]

20 [m/sec]

0 [deg]

300 [m]

Table 2. Flight stability derivatives

변수 수치 변수 수치


0.0598 

-5.263


-0.9317 



-0.8551

한 것으로 임의로 생성된 가상의 궤적으로 실제

다양한 자세 궤적을 이용한 시험이 필요할 것으

로 판단된다.

( ) 0.2sin(2 )( / sec)
( ) 0.05( / sec)
p t t rad
r t rad

pw=
=

여기서 은 각각 롤 및 요 각속도를, 그리고

 sec는 롤 각속도 주파수를 나타낸다.

시뮬레이션에 이용된 식 (7)의 기준 모델 특성은

  으로 각각 주어지며 명령 자세각은

 deg로 정한다. 먼저 피치 자세각 반응이

Fig. 1에 제시되어 있다. 시뮬레이션 반응을 통해

알 수 있듯이 항공기의 피치 자세각이 모델 피치

각을 만족할만한 성능으로 추종함을 알 수 있다.

특히 식 (24)를 이용한 명령 피치 자세각을 이용

하여 최종 자세 명령(deg)이 정확하게 달성됨

을 보이고 있다.

또한 피치 자세 각속도 반응이 Fig. 2에 주어져

있는데 자세각과 유사한 추종 성능을 보임을 알

수 있다. 시뮬레이션 결과를 통해 알 수 있듯이
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Fig. 1. Pitch angle responses
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Fig. 2. Pitch angular rate responses
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Fig. 3. Estimated parameters response

임의의 롤 각속도 성분이 존재하는 경우에도(선

회상승) 피치 방향의 자세가 원하는 명령을 잘

추종하고 있다. 즉 적응제어의 역할이 적절하게

반영되고 있음을 알 수 있다.

한편 제어기에 사용되고 있는 파라미터 의

반응이 Fig. 3에 주어져 있다. 실제 파라미터

( )와 약 10%의 초기 오차를 가정하여 식

(19)를 통해 갱신할 결과를 보여주고 있다. Fig.

3에 주어진 파라미터 추정 결과를 이용해 피치

자세각의 원하는 반응을 보이고 있어 당초 목표

에 맞게 제어기가 작동하는 것으로 판단할 수 있

다. 적응

또한 추정 파라미터 의 초기 조건을 다양하

게 변화시킨 결과 유사한 자세 반응이 얻어짐을

알 수 있었다. 따라서 식 (19)에 주어진 파라미터

갱신 법칙이 유용함을 검증할 수 있고, 또한 제

어기의 성능이 모델 불확실성을 극복하고 강건하

게 반응하는 것으로 판단할 수 있다.

또한 식 (24)로 주어진 
′의 반응을 Fig. 4에 도

시하였다. 그림에서 보는 바와 같이 
′의 크기가

최종 수렴각인 30도 비해서 크게 나타나는 것을

알수있다. 그러나 최종 자세와 제어 입력값은 작

은 값에서 머무르는 것을 고려할 때 당초 제어기

설계의 목표를 달성한 것으로 파악된다.

Fig. 4. 
′ response with respect to time
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Fig. 5. Elevator input response

한편 식 (25)에 주어진 엘리베이터 제어 입력에

대한 반응이 Fig. 5에 주어졌다. 비교적 적은 범

위 내에서 엘리베이터의 조종면이 반응하는 것을

알 수 있다.

시뮬레이션 결과 모델의 불확실한 특성에도

불구하고 항공기의 자세각 반응이 기준 궤적을

만족할만한 성능으로 추종함을 알 수 있다. 일반

파라미터 추정 적응제어기의 문제점인 최종 수렴

성 문제를 극복하기 위해 정상상태의 자세각 반

응을 고려한 명령 자세각 생성 알고리듬도 설계

목적에 맞는 결과를 보여주고 있다.

V. 결 론

모델기반의 적응제어 기법을 적용하여 무인항

공기의 피치축 자세 기동 제어기를 설계하였으며

시뮬레이션을 통하여 검증하였다. 고기동성을 달

성하기 위해 비선형 운동방정식을 직접 활용하였

으며 이 과정에서 제어기에 포함된 파라미터를

실시간으로 갱신하는 알고리듬을 제안하였다. 시

뮬레이션 결과 모델 불확실성이 큰 상황에서 파

라미터를 추종함으로써 원하는 제어 성능을 달성

할 수 있음을 보였다. 본 연구에서 수행되지 않

았지만 제안된 기법을 향후 횡방향의 기동에 이

용할 수 있을 것으로 보여지며, 또한 실제 비행

시험을 통해 제안된 적응 제어법칙을 시험할 수

있을 것으로 기대된다.
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