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류를 이용한 상기반 무인항공기의 자세 추정

조선 *, 김종훈*, 김정호*, 조겸래**, 이 우**
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ABSTRACT

UAV (Unmanned Aerial Vehicle) have an INS(Inertial Navigation System) equipment 

and also have an electro-optical Equipment for mission. This paper proposes the 

vision based attitude estimation algorithm using Kalman Filter and Optical flow for 

UAV. Optical flow is acquired from the movie of camera which is equipped on UAV 

and UAV's attitude is measured from optical flow. In this paper, Kalman Filter has 

been used for the settlement of the low reliability and estimation of UAV's attitude. 

Algorithm verification was performed through experiments. The experiment has been 

used rate table and real flight video. Then, this paper shows the verification result of 

UAV's attitude estimation algorithm. When the rate table was tested, the error was in 

2 degree and the tendency was similar with AHRS measurement states. However, on 

the experiment of real flight movie, maximum yaw error was 21 degree and 

Maximum pitch error was 7.8 degree.

   록

UAV는 임무 수행을 한  INS 장비와 학 장비를 갖추고 있다. 이 논문에서는 UAV

를 한 알고리즘으로 칼만 필터와 류를 이용하는 상기반 자세추정 알고리즘을 제안

한다. 류는 UAV에 장착된 카메라의 상으로부터 획득하며 UAV의 자세는 류를 통

해 측정된다. 이 논문에서 UAV 자세의 추정과 낮은 신뢰성을 보완하기 해 칼만 필터를 

사용한다. 그리고 실험을 통해 알고리즘을 검증하 다. Rate table과 실제 비행 상을 이

용하여 실험 하 으며, 본 논문에서 UAV의 자세 추정 알고리즘 검증 결과를 보 다. 

Rate table 실험에서 오차는 2도 이내 으며, AHRS를 통해 측정한 결과와 비슷한 경향을 

보인다. 그러나 실제 비행 상 실험에서 최  Yaw 오차는 21도 으며, 최  Pitch 오차

는 7.8도로 나타났다. 

Key Words : Optical Flow( 류), Kalman Filter(칼만 필터), Mono vision based attitude  

              estimation(단안 상 기반 자세 추정), 
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Ⅰ. 서  론

1991년 걸 부터 2003년 이라크 에 이르기

까지 정보· 자화된 장에서 먼  보고, 결심하

고, 타격할 수 있는 무기체계와 기술을 확보한
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편에서 쟁의 주도권을 행사하 다. 한 장

에서 정보 우 를 선 하기 해 장 상황을 실

시간 는 근실시간으로 가시화 하는 감시 정찰

(ISR: Intelligence, Surveillance and Reconnai- 

ssance) 능력이 우선 으로 요구되어 왔다. 자 

학 센서와 탑재장비는 표 정보를 상으로 획

득하여 필요한 데이터  가시 정보를 실시간으

로 제공 한다는 에서 요구 능력을 충족하는 동

시에 높은 신뢰도를 가진다. 

일반 으로 이더를 비롯한 능동형 센서는 

스스로 빛이나 자 를 내보내고 반사되어 돌아

오는 신호를 이용한다. 그러나 학 센서, 외선 

센서 등의 수동형 센서는 표  환경 고유의 정보

(빛, 자 , 외선 등)를 수집한다. 이러한 특성

에 따라 능동형 센서는 에게 노출될 험을 가

지고 있으며, 능동형 센서에 비해 노출 험이 

은 수동형 학 센서의 활용이 차 요시 되

고 있다[1][2]. 

부분의 무인항공기는 임무 수행을 해 

학 센서를 포함하는 시스템과 성항법 장치를 

탑재하고 있다. 형 무인항공기의 경우 학 센

서보다 주로 자 학/ 외선 센서나 이더 

상을 활용한다. 그러나 소형 무인항공기의 경우 

크기가 작고 상임무를 수행할 수 있는 학센

서를 활용한다. 학센서는 새벽부터 황혼까지 

촬 이 가능하고, 외선 일부 역까지 감지하

기 때문에 활용범 가 높다. 그러나 야간, 악천후

에 정찰 가능한 이더 상에 비해 날씨에 제약

이 크고 상의 밝기에 향을 크게 받기 때문에 

황혼이후로는 용할 수 없다는 단 을 가진다. 

이러한 단 을 제외할 때, 상 임무를 수행하는 

학 시스템과 자세  항법을 한 센서가 통합

된다면 무인항공기 탑재장비의 량을 이고 무

인항공기의 생산 비용을 감 할 수 있다. 

Queensland University의 성 시스템 연구센

터에서는 강결합된 GNSS 센서와 학 센서를 

이용하여 오일러 각을 결정하고 고도를 추정한다

[3][4]. 이를 해 류를 이용한 항공기 정보 획

득과 GNSS 센서를 통한 측정이 이루어진다. 

한 NASA의 Ames 연구 센터에서는 학 센서를 

이용한 야간 착륙에 한 연구를 제시한다[5]. 야

간의 활주로 상에 비치는 활주로 표시등의 

상 내 치에 따라 항공기의 자세를 측정하고 칼

만 필터를 통해 자세를 결정한다. 본 연구는 

학 센서를 GNSS 센서를 한 보조센서로 활용

하는 Queensland University의 연구와 달리 단일 

상을 이용한 자세 측정 연구를 목 으로 한다. 

한 야간 환경에 특화된 NASA의 연구가

활주로 표시등의 일정한 배열 형태  치를 이

용하여 자세를 추정하는 방법을 제시한 반면 본 

연구는 상 내에서 특정 배열 형태를 갖지 못하

는 환경에서도 류를 통하여 자세를 추정할 수 

있다는 장 을 가진다.

따라서 본 연구에서는 자 학 센서를 통해 

획득한 상으로부터 무인항공기의 자세를 추정

하고, 성항법장치를 체할 수 있는 학 센서 

알고리즘 구 을 목 으로 한다. 

Ⅱ장에서는 상을 획득하고, 이 알고리즘을 

용하기 한 무인항공기의 구성에 해 설명한

다. 한 류와 칼만필터를 이용한 알고리즘을 

제시한다. 

Ⅲ장에서는 제안하는 알고리즘을 한 실험을 

수행하고 그 결과를 보인다. 실험은 각각 임의의 

변환에 한 자세 측정, Rate Table을 이용한 자

세 측정, 실제 비행 상에 용된 자세 측정으로 

이루어지며 이를 바탕으로 Ⅳ장에서 결론을 내리

도록 한다. 

Ⅱ. 류와 칼만 필터를 이용한 

알고리즘 제안

2.1 상 기반 무인항공기의 구성

무인항공기는 정찰 감시 는 그 외의 특정 

임무를 수행하도록 설계된다. 일반 으로 무인항

공기에는 그림 1과 같이 특정 임무 수행 여부에 

따라 앙 처리 장치, GPS/INS, 데이터 송수신 

모뎀, 학 센서, 상 송수신 모뎀 등의 장비가 

탑재된다.

특히 학 센서와 상 송수신 모뎀은 정찰감

시  다 임무 수행을 한 필수 장비로서, 지

상에서 시각정보를 제공받아 명령을 송할 수 

있는 매개 장치가 되기에 반드시 무인항공기 시

스템에 포함된다.

그림 1. 무인항공기(UAV)의 시스템 구성  
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그림 2. 무인항공기와 지상 제시스템의 운용

한 그림 2와 같이 지상 제 시스템과 상 

지상 제 시스템이 무인항공기의 지상 시스템을 

구성하게 된다.[6] 이러한 시스템에 의해 획득한 

무인항공기의 상을 통해 자세를 추정하는 알고

리즘을 수행하도록 한다. 

2.2 알고리즘 용

무인항공기의 자세 추정을 해 류 측정과 

칼만 필터가 용되며, 도식화한 개략  과정은 

그림 3과 같다.

우선 입력된 상 정보를 바탕으로 처리 과

정을 수행한다. 처리를 해 가우스 스무딩 필

터를 용하며, 상에서 류의 오차를 발생시

킬 수 있는 잡음을 제거하도록 한다. 처리 완

료 상에서 류를 측정하고 상 기반 항공기 

자세를 측정하도록 한다. 상 기반 이동 로 의 

연구가 활발해지면서 상을 이용한 로 의 자세 

 치 추정에 한 연구도 많이 이루어지고 있

다. 그  상 압축 기술을 이용한 모션벡터와 

류를 이용한 연구가 특히 많이 활용되고 있다. 

무인항공기의 경우 지면으로부터 거리가 멀고 추

물체가 상 내 은 수의 픽셀로 나타나기 때

문에 이와 같은 환경을 고려했을 때 압축되지 않

은 원 상이 보존될 필요가 있다. 이러한 경우 

원 상내 특징 의 픽셀을 통해 움직임을 측정할 

수 있는 류가 모션벡터에 비해 효과 이다. 

류를 이용한 자세는 많은 오차를 포함하고 

있기 때문에 칼만 필터를 용하여 측정값을 갱

신하고 다음 임의 자세를 측하도록 한다. 

이와 같은 과정의 반복에 의해 무인항공기의 자

세를 측정하며, 결과 비교를 해 AHRS를 통해 

측정한 데이터를 참조한다. 

그림 3. 무인항공기의 자세 연산 과정

2.2.1 류 알고리즘 

본 논문에서는 학 센서의 이동 속도는 일정하

게 유지된다고 가정한다. 일정한 속도로 이동하는 

무인항공기의 류는 일정한 크기와 경향을 가진다.

류 연산을 해 이 논문에서는 류를 연산

하는 표  방법인 Lucas and Kanade 방법을 

사용한다. 반복계산으로 연산 시간이 길어지는 

Horn and Schunck 방법과 달리 잡음에 비교  

강하고 류 연산이 간단하다는 장 을 가진다. 

한 류의 신뢰성을 보완하기 해 피라미드 

상을 이용한 Lucas and Kanade 방법을 사용

하 다[7][8][9].

상에서 발생하는 방향 흐름은 각 방향 자세 

변화를 의미한다. 류는 X, Y, Z축의 움직임을 

포함하는 류로 나타나는데, 각축의 움직임을 

분리하여 나타내면 그림 4와 같다. 

그림 4. Yaw, Pitch Roll 움직임에 따른 류

항공기의 자세 연산을 해 우선, 연속한 

임을 이용하여 류를 연산한다. 이 류를 이용

하여 Y축 심, 즉 FOE(Focus of expansion)를 

구하고 이를 심으로 Roll각 변화량을 측정한

다.[10] 류의 FOE 을 심으로 Roll 회 이 

일어나는 특성을 이용하여 FOE 을 연산하도록 

하 다. FOE가 되는 임의의 에서 류의 시작

과 끝 이 되는 픽셀 길이가 동일하며, 이등변 

삼각형을 이룬다고 가정한다. 각각의 류로 부

터 구한 연립 방정식을 통해 수렴하는 FOE 을 

구할 수 있다. 이 게 FOE 을 연산한 후 류

와 FOE의 이등변 삼각형의 양 꼭지각 부분의 각

도를 측정하여 Roll각의 변화량을 측정할 수 있

다. Roll각 변화량만큼 상을 회  보상하고 나

면 순수한 Yaw각, Pitch각을 포함하는 류 성분

만 남게 되며, 이를 x, y축 방향의 성분으로 분

리하여 류의 길이에 비례하는 Yaw. Pitch 방향

의 각도 변화량을 측정하게 된다. 그림 5는 류

를 이용한 상기반 자세측정 방법을 나타낸다.

그림 5. 상 기반 자세 측정 방법 
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2.2.2 칼만 필터 알고리즘

상 기반의 무인항공기의 자세 추정을 해 

앞서 류를 연산하고 연산된 류를 통해 단

시간당 각도 변화량을 측정할 수 있었다. 이 측

정량은 무인항공기의 자세를 측정하는 AHRS 센

서를 신하며, 류를 통해 연산된 자세 변화량

에 칼만 필터를 용하여 항공기의 재 자세를 

추정하도록 한다. 필터의 경우 기값 선정이 

요한 요소이다. 이때 기 값은 상을 통해 추

정하거나 AHRS의 기값을 사용할 수 있다. 

본 논문에서 칼만 필터에 용하는 상태벡터

는 무인항공기의 자세와 각속도로 식(1)과 같이 

표 된다. 자세는 오일러 각도인 Yaw(), Pitch

( ), Roll(  )로 구성된다.   ,  , 는 Yaw, 

Pitch, Roll 각각의 각속도를 의미한다 [11][12] 

[13].
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시스템 모델은 식 (2)과 같이 나타난다.
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여기서 는 상태 천이 행렬, 는 로세스 

잡음, 는 임간의 시간차이를 의미한다. 일

반 인 상은 당 임 수가 약 30(fps)정도

인데, 이 경우 임간의 시간 차이 는 0.033 

(sec)이다.  

상태 방정식을 통해 측이 이루어 진 후, 측

정값과 측값을 바탕으로 칼만 이득을 통해 상

태값을 갱신하는 과정을 수행한다. 그리고 자세

와 각속도를 갱신하여 오차를 보정한다. 

본 논문에서는 류를 통해 연산된 각속도가 

측정값 으로 포함된다. 임간의 류를 통

해 단  시간의 각도 변화량, 즉 각속도를 구하

기 때문에 이를 측정값으로 포함하 다. 기 자

세와 류를 통해 측정한 각속도가 정확하지 않

고 각속도를 분하여 각도를 나타내는 과정에서 

 오차가 발생할 가능성이 있어 측정치는 각

속도만 용하도록 한다. 측정값이 용되는 

측 모델은 식(3)과 같이 나타난다. 여기서 는 

측정벡터에 계된 측정 모델, 는 측정 잡음을 

의미한다. 

                  (3)
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식(2), 식(3)을 이용하여 측, 측정, 갱신을 반

복 순환하는 칼만 필터를 용하도록 한다. 

Ⅲ. 추정 이론 용  실험

3.1 류를 이용한 자세변화 측정 

무인항공기의 자세 측정을 한 알고리즘을 

실제 비행 상에 용시키기 에 알고리즘 검증

을 한 실험을 수행하 다. 류로부터 측정되

는 자세가 신뢰성을 가지고 사용 가능한지 측정

하기 해 임의의 상을 변형하 다. 그리고 원 

상과의 차이로부터 류를 생성한 후 변형된 

자세와 동일한 결과를 가지는지를 확인하 다. 

우선 획득한 무인항공기의 비행 상  한 

임을 임의로 변환하여 자세 측정 알고리즘을 

용한다. 사용된 원본 상은 그림 6(a)와 같으

며 그림 6(b)는 Yaw, Pitch방향으로 변화량을 주

고, Roll방향으로 일정량 회 시킨 상이다. 이 

두 상을 이용하여 류를 측정한 결과 그림 7

과 같이 나타났다.

표 1과 같이 상에 임의의 자세값을 용하

고, 자세 변화량을 측정하 다.

그림 6. (a)원본 상과 (b)변환 상 

그림 7. 임의 변환된 상의 류
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표 1. 상에 용한  3가지의 자세 변화량

Roll Yaw Pitch

case 1 5°~15° 0.72° 0.72°

case 2 10° 0.43°~1.08° 0.72°

case 3 10° 0.72° 0.43°~1.08°

용 값과 연산결과는 그림 8, 그림 9, 그림 

10과 같으며 Yaw, Pitch방향 최  0.09(deg), 

Roll 방향 최  2(deg)의 변동 범 를 나타내었

다. 용시킨 변화량에 유사한 측정 결과  경

향을 보 다. 그러나 이 결과는 각 방향에 한 

단일 변화만 포함하며, 나머지 방향은 일정한  

값만 용하 기 때문에 2축 이상의 변화량을 함

께 포함될 경우 오차를 포함할 수 있다.

그림 8 . Yaw Motion

그림 9. Pitch Motion

그림 10 . Roll Motion

표 2. 측정값의  평균 오차  표 편차 

Roll

(deg)

Yaw

(deg)

Pitch

(deg)

absolute

mean error
0.30 0.067 0.015 

standard 

deviation
0.56 0.0049 0.0004

표 2는 측정 결과의  평균 오차와 표  

편차를 나타낸 것이다. 

3.2 Rate  Table 을 이용한 자세 추정

칼만 필터를 용하기에 앞서 류를 통한 각

속도를 측정한다. 측정된 각속도는 칼만 필터를 

통해 필터링 되어 다음 임에서의 자세를 추

정할 수 있는 기반이 된다. 한 이를 통해 오차

를 보정하고 상태를 갱신하도록 하 다. 따라서 

연속된 임에 의해 측정된 류와 함께 시간

에 따라 순차 으로 자세를 측정, 측하게 된다. 

그림 11은 이러한 과정을 나타낸다.

본 논문에서는 류에 칼만 필터를 용한 측

정 결과의 신뢰성 검증을 해 그림 12와 같이 

Rate Table을 설치하고 실험을 수행하 다. Rate 

Table control Program을 이용하여 베드에 명령

을  후 Rate Table에 장착된 카메라를 구동시

켜 카메라 정면의 상을 획득하도록 하 다. 동

시에 AHRS를 함께 장착하여 참조 활용하도록 

하 다. 카메라를 통해 획득한 상에서 류를 

연산한 후 이를 바탕으로 각속도를 측정하 다. 

이 각속도는 칼만 필터에 용한 후의 측값을 

다음 임의 측정값과 비교하여 오차를 보정하

고 상태를 갱신하도록 하 다. 

그림 11. 상을 이용한 무인항공기의 자세 추정

그림 12. Rate Table 실험을 한 장비 구성
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   그림 13. Rate  Table 에 장착된 카메라의 

상과 연산된 류 

그림 13은 Rate Table에 장착된 카메라를 통해 

획득한 상이며 그 에 특징 을 이용하여 연

산한 류를 화살표로 표시한 상이다. 류는 

연속된 두 임간의 특징  이동을 화살표로 

나타내기 때문에 그림 13에서는 화살표가 에 

가까운 짧은 길이로 나타난다. 

그림 14는 Rate Table에 장착된 AHRS를 통해 

측정한 자세각 측정값이다. 측정값이 계단 형태

로 나타나 있는데, Rate Table의 경우 DC모터로 

구동되며 1(deg)이하의 작은 값을 명령으로  

경우 그 각을 맞추기 해 상승과 하강을 반복한

다. 이러한 구동 특성으로 인해 AHRS의 측정값

에는 1(deg)정도의 진동이 발생하게 된다. AHRS

의 데이터 값에서 변동이 발생하는 부분의 하단

에 치하는 데이터를 유효데이터로 두고 상을 

통해 측정한 결과와 비교하도록 한다. 측정한 

상은 약 300 임이며 Yaw각, Pitch각 각각 

10(deg)까지 증가시킨 후 다시 감소하도록 설정

하 다. 

류만을 이용하여 연산한 자세각의 경우 그

림 15의 그래 와 같이 정  Pitch, Yaw 방향에 

해 각각 7~9(deg)정도의 오차를 포함하 다. 

그림 14의 236 임에서 정 을 은 것과 마찬

가지로 류를 통해 연산한 자세각 역시 약 236

임에서 최 값을 나타내었다. 

그림 14. AHRS로 획득한 Yaw, Pitch 자세

그림 15. 류로 획득한 Yaw, Pitch 자세 

AHRS로 측정한 값은 같은 명령을 주었음에도 

약 1(deg) 더 큰 값을 최 값으로 하는 Pitch 방

향의 특성을 가지고 있었다. 이와 같이 Pitch의 

변화량이 Yaw 자세값 보다 더 큰 값을 나타내는 

그래 의 경향을 류를 이용하여 측정한 결과에

서도 포함하고 있다. 

Pitch와 Yaw 자세값은 그림 16과 같다. AHRS

를 통해 측정한 값과 칼만 필터를 용한 값이 

1(deg)이내의 오차를 가진다. 칼만 필터를 용

할 경우 기값 지정이 요한데 실험에서 Roll, 

Yaw, Pitch 세 방향에 해 각각 0(deg)에서 시

작하 기 때문에 기자세에 의한 오차는 고려하

지 않았다. 

Yaw, Pitch 방향의 류 각속도 측정값과 필

터를 통과하고 보정된 값의 오차를 측정한 결과

는 그림 17, 그림 18과 같다. 각 방향별 각속도 

 그림 16. 류 측정 자세값에 칼만 필터를    

용한 결과(Yaw, Pitch) 

그림 17. 칼만 필터 용 후의 Pitch 각속도 오차
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오차는 약 5(deg/s) 내외 으며 2(deg/s)이상의 

오차가 발생한 임은 체의 0.04%정도이다. 

칼만 필터를 용한 결과의 오차는 측정 잡음과 

로세스 잡음에 따라 달라질 수 있다. 학센서

의 단일 측정으로는 측정치에 한 신뢰도가 낮

고, 항공기 기동에 의한 잡음에 따라 실제 방향

과 다른 류가 포함되는 임이 생길 수 있

다. 이러한 을 고려하여 측정 잡음이 크고 

로세스 잡음의 향은 크지 않는다는 잡음 특성

을 필터에 용하 다. 기 각을 움직이는 상

과 정지한 상을 비하고, 이때의 AHRS 자세

정보를 획득하 다. 정지한 상에 하여 추정

값과 로세스 상태값을 바탕으로 로세스 공분

산값을 결정하 으며, 기 각을 움직이는 상을 

이용하여 측정 공분산을 결정하 다. 칼만 필터

를 통해 얻은 결과가 AHRS의 자세정보와 가장 

가까운 측정값을 얻을 때의 공분산 값을 결정하

기 해 시행착오과정을 거치도록 하 다.

Pitch, Yaw 성분에 해 은 값의 류에서 

그 변화량이 크지 않다고 가정하 으며, 연산과

정에서 경계값을 정하고 오차에 의해 크게 나타

나는 류의 성분은 제외하도록 하 다. 이러한 

과정에서 류의 오차를 이고 필터를 통해 보

정된 추정값을 결과로 제시하 다. 

Roll 성분의 경우 FOE 연산 후 그 변화량의 

폭이 일정한 범 에서 나타나지 않았으며 경계값

을 통해 제외되는 성분이 없이 모든 류를 통해

연산되도록 하 다. 이러한 과정에서 큰 오차가 

그림 18 . 칼만 필터 용 후의 Yaw 각속도 오차

그림 19. AHRS를 통해 얻은 Roll 자세

 그림 20 . 류 측정값에 칼만 필터를 용한  

 Roll 자세

      그림 21. 칼만 필터 용 후의 Roll 

각속도 오차

포함되었으며 진동하는 부분이 나타났다. 이를 

Low pass filter를 이용하여 보정한 결과 불규칙

으로 오차를 포함하고 있었던 측정값을 어느 

정도 보정할 수 있었다. 이러한 측정값을 Low 

pass filter에 용시킨 결과 AHRS 측정값과 비

교하여 최  5(deg)의 오차가 발생하 다.

본 연구에서는 측, 측정, 갱신의 과정을 반

복하며 측정값을 보정하 다. 측값을 가지는 

칼만 필터를 통해서 low pass filter의 역할 한 

신 할 수 있을 것이라 상하 다. 그러나 

Roll 자세 연산의 경우 low pass filter를 측정값

에 용 시켰을 때 오차의 변동 폭이 칼만 필터

 그림 22. AHRS와 칼만 필터를 통해 측정된   

          Yaw 오차
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 그림 23. AHRS와 칼만 필터를 통해 측정된   

Pitch 오차

만 용하 을 때보다 고 일정하게 나타나는 

결과를 내었다.

그림 22, 그림 23은 AHRS를 통해 얻은 Pitch, 

Yaw 자세 데이터와 류, 칼만필터를 이용하여 

추정한 데이터값의 오차를 나타낸 그래 이다. 

3.3 비행 상을 이용한 자세 추정

Rate Table 실험을 토 로 하여 비행 상에 직

 용하고 자세를 추정하는 실험을 하 다. 알

고리즘은 실제 비행 시 실시간으로 자세를 측정

하는데 목 을 두고 있다. 이 때문에 상처리를 

통해 자세를 측정하는 알고리즘을 탑재한 로세

서를 직  무인항공기에 장착하고 실험하여야 한

다. 그러나 실시간 제어가 수행되지 않는 단순 

측의 경우 로세서를 탑재한 후 연산하는 결

과가 지상에서 수신 받은 상을 후처리 과정으

로 연산한 결과와 같으므로, 본 논문에서는 후처

리를 통해 알고리즘을 용하도록 하 다. 후처

리를 통해 약간의 시간지연이 생길 수 있으나 본 

논문은 알고리즘을 수행하고 검증하기 함이므

로 이 논문에서는 시간 지연이 발생하지 않는다

고 가정하 다. 한 앞서 칼만 필터에서 시스템 

모델을 등각속도 모델로 가정하 는데 실제 소형

무인항공기의 비행 실험에서 시스템은 각속도가 

일정한 기동을 하지 않는다. 이를 고려하여 본 

실험에서는 실험 상 선별을 해 속도가 일정한 

속 비행구간의 상을 분리하는 편집과정을 거

치도록 하 다. 그리고 당 30fps의 상을 사

용함으로서 임간의 시간차이가 0.033(sec)의 

매우 짧은 시간이며 그림 24에서와 같이 짧은 길

이의 픽셀로 나타나도록 하 다. 이를 통해 등각

속도의 시스템모델이 타당하도록 실험 조건을 갖

추었으며 이에 따른 결과를 나타내도록 하 다.

그림 24는 앞서 용한 방법과 동일한 방법으

로 특징 을 설정하고, 이를 통해 류를 연산한 

결과이다. 기값으로는 AHRS를 통해 획득한 

기 자세를 사용하도록 하 다. 

그림 24. 실제 비행 상에서 연산한 류

류와 칼만 필터를 이용한 알고리즘과 AHRS

를 통해 자세를 측정한 결과는 그림 25, 그림 26

와 같다. 

두 결과는 비슷한 경향을 가지고 있으나, 오차

가 약 20(deg)까지 발생하 다. 실제 AHRS를 통

해 측정한 자세는 Pitch 자세는 20(deg)를 기

으로 오실 이션이 발생하며 각도의 변동 폭이 

크다. 그러나 칼만 필터를 통해 추정된 결과는 

오실 이션이 고 일정한 각도를 유지하는 경향

을 보 다. 연산 결과 Yaw에서 최  21(deg)의 

오차가, Pitch에서 최  7.8(deg)의 오차가 발생

하 다. 

이는 카메라의 기 자세에 의한 향으로 고

려된다. 실험에 사용된 무인항공기 탑재 카메라

의 경우 화면상에 정지되어 나타나는 메인기어로 

인해 류 측정이 불가능하다. 따라서 메인기어

가 나타나지 않도록 30도의 각도를 가지는 환경

에서 실험이 수행되었다.

  그림 25. AHRS와 칼만 필터를 통해 측정된  

Yaw 자세

  그림 26. AHRS와 칼만 필터를 통해 측정된  

Pitch 자세
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그림 27. 칼만 필터 용 후의 Pitch 각속도 오차

그림 28. 칼만 필터 용 후의 Yaw 각속도 오차

그림 27, 그림 28에서는 칼만 필터 용 후

의 각 방향에 한 각속도 오차를 나타낸다. 칼

만 필터 용 이 의 각속도는 류를 통해 측정

한 각속도, 용 이후의 각속도는 류 측정 각

속도를 칼만 필터에 용 시킨 후 얻은 결과를 

의미한다. 

Ⅳ. 결  론

본 논문에서는 무인항공기에서 획득하는 상

에서 류를 연산하고, 칼만 필터 이용하여 무인

항공기의 자세를 추정, 측하는 알고리즘을 구

하 다. 제안하는 알고리즘을 실험하기 해 

기체 고정형 자세추정 실험과 무인항공기를 이용

하여 획득한 상을 후처리하는 추정 실험을 수

행하 다. 류 연산 시 잡음에 강하고 연산속도

가 빠른 Lucas and Kanade 이론을 용하 으

며, 류의 낮은 신뢰성을 보완하고 다음 임

에서의 자세를 측하기 하여 칼만 필터를 

용하 다. 이 때 측정값은 류를 통해 측정한 

각속도이다. 

칼만 필터 용 시 측정오차가 크고 로세

스 잡음은 상 으로 작다는 특성을 용시켜 

시뮬 이션을 수행하 다. 알고리즘 검증을 한 

학센서 이동이 없는 자세 측정 실험에서 약 2

도 이내의 오차를 가지는 결과를 얻을 수 있었

다. 그러나 실제 비행 상의 경우 소실 이 되

는 FOE 연산에 있어 오차를 포함하 고, 항공기

의 기동과 기자세에 의한 향을 크게 받아 

학 센서의 이동이 없는 경우와 비교하여 매우 큰 

오차를 포함하 다. 

이러한 오차를 이기 해 항공기의 기동별 

류 패턴을 분석[13]한 후 알고리즘 용이 이

루어진다면 보다 정확한 연구 결과를 얻을 수 있

을 것이라 상된다. 한 약 30(deg)의 기울어

진 각을 가지고 상을 획득하기 때문에 상에

서의 류의 길이가 실제와 다르게 측정되었고, 

이러한 향에 의해 큰 오차각을 생성하게 되었

다. 분에 의해 자세를 추정하기 때문에 이러한 

오차도 함께 되었을 것으로 상된다. 방

을 향하는 정확한 기 자세를 설정하고, 기 

자세 정보를 측정한 후 일정시간 이내의 자세 추

정 과정의 갱신을 수행한다면 본 논문에서의 자

세각 오차를 극복할 수 있을 것이다.

본 논문의 알고리즘에서는 100Hz의 수신이 가

능한 AHRS에서 10Hz 정보를 장하고, 

2~3frame 간격으로 연산을 수행하도록 한다. 따

라서 약 3~5fps의 처리율을 가진다. 30fps의 

상을 수신하여 처리하는 경우 가의 INS 처리

율보다 낮음에도 불구하고, 단일 상을 이용한 

자세 측정 연구이며 높은 활용도를 가질 수 있다

는 장 을 가진다. 그러므로 지속 인 연구를 통

해 연산 속도와 정확도를 향상시켜 나가야 할 것

이다. 

한 이 논문에서는 비행 상 실험에 있어 

AHRS를 통해 측정한 기값을 사용하 다. 그

러나 패턴 매칭[15]이나 카메라 캘리 이션 등

의 방법을 통해 상만을 이용한 기 자세 측정 

연구가 많이 진행되어 있기 때문에 이러한 방법

을 용할 수 있다. 정확한 기자세가 포함될 

경우에도 자세 추정 과정에서 오차가 되는 

경우가 생길 수 있다. 본 논문에서는 GPS를 통

해 상기반 무인항공기의 치 정보를 획득하도

록 하 다. 따라서 GPS를 통해 기 치를 알고, 

기 치의 패턴이나 특징  배열 상을 획득하

여 학센서의 정확한 기 자세를 측정 할 수 

있다. 이를 통해 주기 으로 무인항공기의 기 

자세값을 갱신한다면 무인항공기의 오차를 

극복할 수 있을 것이다. 그리고 상기반 기자

세 측정 과정이 포함될 경우 단일 상만을 이용

한 연구를 이룰 수 있다.
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