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ABSTRACT

This paper presents an autonomous formation flight algorithm for micro aerial

vehicles (MAVs) and its flight test results. Since MAVs have severe limits on the

payload and flight time, formation of MAVs can help alleviate the mission load of

each MAV by sharing the tasks or coverage areas. The proposed formation guidance

law is designed using nonlinear dynamic inversion method based on 'Leader-Follower'

formation geometric relationship. The sensing of other vehicles in a formation is

achieved by sharing the vehicles' states using a high-speed radio data link. the

designed formation law was simulated with flight data of MAV to verify its

robustness against sensor noises. A series of test flights were performed to validate

the proposed formation guidance law. The test result shows that the proposed

formation flight algorithm with inter-communication is feasible and yields satisfactory

results.

초 록

본 논문에서는 초소형 비행체의 자동 편대 비행을 위한 유도 법칙과 비행 시험 결과를

기술하였다. 초소형 비행체는 탑재 중량과 비행시간 등의 제한으로 인해 짧은 시간 안에

복수의 비행체가 임무를 분담하거나 협력하여 동시에 수행하는 것이 효율적이며 편대 비

행은 이러한 임무 하중을 효과적으로 감소시킬 수 있다. 제안된 편대 유도 법칙은 Leader

-Follower 편대 비행의 기하학적 관계 기반으로 비선형 모델 역변환 기법을 이용하여 설

계하였다. 편대 유도 법칙에 필요한 비행체의 상태 정보는 비행체 간 고속의 데이터 통신

시스템을 구성하고 지상국을 통해 송수신하도록 하였다. 본 연구에서 제안된 비행체간 통

신 기반의 편대 유도 기법은 센서의 측정 잡음에 대한 강건한 성능을 확인하기 위해 실

제 비행 데이터 기반 시뮬레이션을 수행하였고 다수의 초소형 비행체를 이용한 편대 비

행 시험을 통해 유도 법칙의 타당성을 검증하고 확인하였다.

Key Words : Autonomous Formation Flight(자동 편대 비행), Micro Aerial Vehicle

(초소형 비행체), Formation Guidance Law(편대 유도 법칙), Dynamic

Inversion(모델 역변환)
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Ⅰ. 서 론

지난 20여 년간, 다양한 크기와 형태를 가진

무인 항공기(이하 무인기)가 군사적, 민수적 목적
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을 위해 개발되었다. 그 중에서도 초소형 비행체

(이하 MAV)는 손쉽게 휴대가 가능하고 운용비

가 적게 드는 장점 등으로 인해 활발한 관련 연

구들이 진행되었다.

일반적으로 MAV는 탑재 중량이 적을 뿐만

아니라 비행시간의 제한 등으로 인해 가볍고 작

은 저가형 센서와 컴퓨터가 탑재된다. 이러한 제

약과 더불어, 아직까지 정찰 및 탐색을 위한 초

소형, 고정밀, 고성능의 센서가 보편적이지 않은

실정이다. 이러한 이유로, 1대의 MAV를 단독으

로 운용 시에는 낮은 탑재 중량으로 인해 임무

장비의 제한이 크며 임무 수행의 범위가 한정적

이다. 따라서 제한된 짧은 시간 내에 높은 신뢰

도의 정보를 수집을 위해서는 다수의 MAV가 동

시에 투입하는 것이 효율적이며 MAV의 자동 편

대 비행 기술은 임무 수행 측면에서 볼 때 임무

성공 확률을 높이고, 최신의 정보를 짧은 시간

내에 수집이 가능하게 한다. 또한, 이는 작전 영

역이나 임무 등을 분담하거나 협력함으로써 임무

부하를 크게 감소시킬 수 있어 다수의 MAV 운

용을 위한 편대 비행 기술은 필수적이라고 할 수

있다.

항공기 편대 비행은 Leader의 날개 끝 와류에

의한 Follower의 항력 감소로 비행 효율이 향상

되는 공력적인 이점[1-2]뿐만 아니라 독립적으로

비행할 때보다 상대적으로 낮은 레이더 반사면을

가지며 임무 수행의 집중도와 효율성, 생존성 등

을 향상시키는 장점이 있어 이에 관한 다양한 분

야에서 활발한 연구가 수행되었다.

편대 비행 문제는 비행체의 상태 정보 측정과

편대 비행 방식 등에 따라 다양한 방식으로 접근

이 가능하다. 먼저, 편대 비행 방식에 있어서는

가장 간단한 방법은 사전에 정의된 편대 궤적을

동시에 비행하는 방법이다. 이러한 방식은 소규

모 편대의 경우 적합하며 완만한 곡률을 갖는 비

행 궤적을 가져야 하는 단점이 있다
[3]

. 이에 비해

Leader-Follower 기법은 임의의 Leader 기동 상

황에 더 적합하다고 알려져 있다[3]. 또한, 후자의

경우 편대 기하학이 간단하게 표현이 가능하고

편대 비행 문제를 제어 기법을 적용이 가능한 추

종 문제로 바꿀 수 있는 장점[4]이 있어 궤적 추

종 방식보다 보편적으로 사용되고 있다.

비행체 정보 측정 방식은 크게 비행체간 통신

유무에 따라 2가지로 구분된다. 내부 통신이 없

다고 가정하는 경우, 대부분 비행체가 Leader 와

의 상대거리나 각도 등의 상태 정보를 측정하기

위해 카메라, 레이더 또는 레이저 거리 측정기

등과 같은 센서를 이용하는 방법[5-6]이 사용된다.

반면, 비행체간 내부 통신을 사용하는 경우 각

비행체는 자신의 비행 상태 정보를 다른 비행체

에게 전송하고 이를 이용하는 방법이다. 전자에

서 사용되는 센서들은 무게와 부피, 성능 면에서

아직까지는 MAV에 탑재가 쉽지 않다.

따라서 본 연구에서는 이미 기존의 사용 중인

지상국 명령 송수신 및 데이터 획득을 위한

MAV의 통신 모뎀을 이용하여 비행체간 내부 통

신 시스템을 구성하였다. 또한, Leader - Follower

방식을 이용해 편대 비행 유도 법칙을 제안하고

이에 대한 실험적인 검증을 목적으로 하였다.

2.1절에서는 편대 비행 문제를 정의하고 모델

역변환 기법을 이용하여 편대 유도 법칙을 구성

하였다. 2.2절에서는 제안된 유도 법칙의 검증을

위해서 실제 MAV비행 데이터 기반의 시뮬레이

션 결과를 기술하였고 2.3절에서는 MAV 비행체

와 지상국 및 통신 시스템 구성에 대해 서술하고

이를 기반으로 한 다수의 MAV 자동 편대 비행

시험 결과를 도시하였다. 3장에서 요약 및 결론

을 기술하였다.

Ⅱ. 본 론

2.1 문제 정의 및 편대 유도 법칙

Fig. 1은 편대 비행의 기하학적 관계를 나타낸

것으로 첨자 L과 F는 각각 Leader와 Follower

를 의미한다.

여기서,  는 비행체 간의 상대거리를 나타내

며 fc, lc, hc는 각각 전진 방향, 횡방향 및 수직

방향의 여유 명령 거리를 의미한다. 는 국지

직교 좌표계 (Local Cartesian Coordinate)에서

표현된 방향각이다. Vxy는 X-Y 평면상에 투영된

x(North)

z(Down)

y(East)

Local Cartesian Coordinate

VFX

ψL VL
X
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ρl

ρz

Leader

desired follower
position
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Fig. 1. Formation geometric relationship
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속도를 의미하고 aFT, aFN, aFZ 는 편대 비행을 위

한 Follower의 유도 제어 입력이다. 본 연구에서

사용된 MAV는 관성항법장치로부터 가속도, 각

속도, 속도, 위치, 자세 등의 항법 해를 실시간으

로 지상국으로 전송이 가능하므로 위의 기하학에

서 정의한 모든 데이터 획득이 가능하다. 편대

유도 법칙을 위한 기본 비행체 운동 방정식은 다

음 식 (1)과 같이 3차원 질점 모델로 가정하였다.
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편대 비행 유도 법칙은 수평과 수직면을 분리

하여 종방향과 횡방향을 독립적으로 설계할 수

있다[4]. 먼저, 수평면에 대한 편대 기하학을 상대

오차 거리로 나타내면 다음 식 (2)와 같다.
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여기서, 시스템의 출력과 원하는 출력은 다음

식(3)과 같이 정의하였다.
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식(2)의 편대 비행 운동 모델은 시스템의 출력

과 제어 입력과 직접적인 연관이 없기 때문에 시

스템 출력과 입력의 관계를 형성할 필요가 있다
[7]

. 여기서, 운동 모델에 대한 1차 미분은 다음과

같이 표현된다.
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위 식(4)를 한 번 더 미분을 취하면 식(5)와 같

이 표현된다.
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이 때, 비행체가 정상 수평 비행 또는 정상 수

평 선회 기동을 한다고 가정하고 식(1)을 이용하

면 식(5)는 아래 식(6)과 같이 표현이 가능하다.

sin( )
cos( )

cos( )
( )

sin( )

FT F L

f LT FT F L

F L FN LN
Fxy

F L F L

f LN

l L

a
a a

a aV
V V

a
V

r y y
r y y

y y
y y

r
r

é ù -é ù
=ê ú ê ú- -ë ûë û

-é ù
+ -ê ú-ë û
é ù

+ ê ú-ë û

&&

&&

&

&

ㅣ

(6)

위 식에서 시스템의 출력과 입력의 관계가 정

의되었고 모델 역변환 기법을 적용하기 위해 식

(3)을 이용하여 식(6)을 정리하면 다음과 같다.
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식(7)의 2x2 변환 행렬은 역행렬이 존재하므로

모델 역변환 기법을 적용하면 아래 식(8)과 같은

Follower의 제어 입력을 계산할 수 있다.
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여기서, 입력과 출력의 비선형성을 제거하기

위해서 식(9)와 같이 비례 미분 형태의 제어기를

적용하였다.

, d d d

d d d
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식(9)의 선형 시스템은 시간에 따라 점근적으

로 안정 가능한 양의 이득이 항상 존재한다. 초

기 와  가 와  과 같으면 와 는 0

이 되며, 와  또는 이의 1차 미분 값이 0이

아닌 경우도 시간에 따라 0으로 수렴하게 된다.

결과적으로, 정리된 편대 비행 유도 법칙은 다음

과 같다.
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수직 평면에 관해서는 수평 평면에서와 마

찬가지로 수직 방향 유도 법칙을 구할 수 있

다 . 본 논문에서는 편대 비행 시험 구성을

단순화하고 용이하게 하기 위해 Follower의

고도 명령으로 Leader의 고도 값을 사용하

였다 .

식(10)에서 구한 Follower의 제어 입력은 비행

제어시스템의 유도 루프에서 계산하여 아래와 같

이 추종 명령 값으로 변환하여 하위 레벨의 비행

제어기[8]의 입력으로 사용한다.

,FT ref now FTV a V V a t= » + D& (11)

,FN FN
ref now

a a t
V V

y y y= » + D& (12)

F ref L ch h h= - (13)

2.2 시뮬레이션 결과

본 시뮬레이션에서는 10Hz로 샘플링된 Leader

의 실제 비행 데이터를 이용해 속도, 고도, 위치

및 가속도 정보 등을 Follower에 전송한다고 가

정하고 시뮬레이션을 수행하였다. Leader의 비행

데이터에는 GPS/INS (Global Positioning

System aided Inertial Navigation System)기반

의 항법 시스템으로 인해 GPS에 의한 항법 해

보정 시마다 발생하는 불연속적인 항법 데이터

특성을 포함할 뿐만 아니라 측정 센서의 잡음이

포함되어 있다. 이는 실제 비행 시험시 추종 제

어 성능을 저하시킬 가능성이 있으므로 이러한

조건 하에서 제안된 편대 유도 법칙의 성능을

검증하기 위하여 실제 비행 데이터를 이용해 시

뮬레이션을 수행하였다. Follower의 기동 가속도

는 Leader의 비행시험 데이터를 기반으로 아래

와 같이 제한하였고 초기 조건은 다음 Table 1

과 같다.

[ ] [ ] 22 15 3 ( / )T T
FT FN FZa a a m s£

Table 1. Initial condition of simulation

Leader 1st
Follower

2nd
Follower

위치[m]
(x,y,z)

7.2,
95.1,
118.9

2.2,
90.1,
113.9

-2.7,
85.1,
108.9

방향각[deg] -19.3 0.7 -49.3

Vxy-init [m/s] 13.3 13 12

Vz-init [m/s] -0.49 0 0

여기서 각 Follower의 편대 비행 여유 명령거

리는  ±   , 로 설정하였으

며 식(9)의 비례 미분 제어기는 다음과 같이 설

계하였다.

  1.8,    0.7

   0.7,    0.3
lp ld

fp fd

K K
K K

= =

= =

Fig. 2의 Leader의 비행궤적은 비행시험으로

획득한 자동 선회 비행 궤적을 나타나며, 이 데

이터를 이용하여 시뮬레이션 한 결과, 2대의

Follower는 Leader의 정보를 수신 받아 이를 이

용하여 편대 유도 법칙을 기반으로 편대를 구성

하고 유지함을 알 수 있다.

Fig. 3은 시뮬레이션 동안의 Leader와 각

Follower 간의 상대 거리 오차를 나타낸 것으

로 2대의 Follower는 약 10초 후, 전진 방향과

횡방향, 수직 방향 오차가 수렴하면서 편대를

구성하는 것을 알 수 있다. 본 시뮬레이션에서

는 실제 비행 데이터의 센서 잡음 등의 상황에

서도 제안된 편대 유도 법칙의 강건한 성능을

확인하였다.
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Fig. 2. 3D formation flight trajectories
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Fig. 3. Formation relative distance error

2.3 편대 비행 시험

2.3.1 실험 비행체

편대 비행 시험은 Fig. 4와 Table 2의 무미익

고정익 형태의 MAV[8]를 사용하였다. Fig. 4의

MAV는 수직 미익과 롤 자세 제어를 위한 러

더, 피치 자세 제어를 위한 엘리베이터를 각

각 1개씩 가지고 있으며, 약 150g의 탑재중량

싣고 15분 비행이 가능한 비행체이다 . 본 비

행체에는 자체개발한 100g정도의 초소형 고성

능 비행제어컴퓨터가 탑재되어 본 연구에서

개발한 편대비행 제어 알고리듬을 실행한다.

Fig. 4. KAIST Firefly configuration

Table 2. MAV Specifications

크 기 500 mm

공허 중량 210 g

비행 속도 8～15 m/s

비행 시간 +15 min

탑재 중량 150 g

2.3.2 통신 시스템 구성

앞장에서 제안한 편대 비행 유도 법칙은 비행

체 간 통신을 기반으로 하기 때문에 Follower가

편대 비행을 하기 위해서는 Leader의 자세, 위

치, 속도, 고도, 가속도 값을 수신 받아야 한다.

따라서 각 비행체는 자신의 정보를 지상국에 송

신하고 지상국에서는 국지 직교 좌표계(LCC)로

필요한 정보를 변환하고 최소한의 정보를 지정된

통신 속도로 Follower에 전송하도록 Fig. 5와 같

이 통신 구조를 설정하였다.

지상국에서 Follower의 편대 비행에 필요한

필수 정보는 Table 3과 같이 데이터 형태로 정의

하였다.

Fig. 5. Data link configuration

Table 3. Data packet

No.
[Byte] 8 4 4 4 4 4 4 4 1

Data GPSTime X Y Vxy aT aN ψ h check-sum
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2.3.2 비행 시험 결과

제안된 편대 유도 법칙은 비행 시험을 통해

성능 및 타당성을 검증하였다. 편대 비행 중 데

이터 통신의 안정성 및 실시간성 확보를 위해서

비행체간 통신 속도는 10Hz로 설정하였다. 편대

여유 거리는     로 하여

Follower가 Leader의 후방 왼편에서 동일 고도로

비행하도록 설정하였다.

Fig. 6은 Leader가 자동으로 정상 수평 선회

기동을 수행하는 동안 Follower가 편대 유도

법칙과 비행체간 통신 시스템을 기반으로 편대

를 구성, 유지하는 3차원 비행궤적을 보이고

있다.

Fig. 7에는 Fig. 6의 비행궤적의 일부를 각 비

행체의 위치와 함께 도시하였다. Fig. 8은 비행

시험 동안의 Leader와 Follower의 여유 명령 거

리의 상대 오차를 나타낸 것이다. Fig. 9는 편대

비행 동안의 Leader와 Follower의 고도와 속도를

도시하였다. Fig. 10에는 편대 비행이 시작된 시

점으로부터 편대 비행 동안의 생성된 제어 입력

을 도시하였는데 여기서 제어 입력 값은 각 조종

면의 변위 및 Throttle 비율을 의미한다.
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Fig. 6. 3D formation trajectories of MAVs

-40 -20 0 20 40 60 80 100 120

-60

-40

-20

0

20

40

60

y

x

 

 
Leader Trajectory
Follower Trajectory

Fig. 7. 2D formation trajectories of MAVs

100 150 200 250 300 350 400

0

20

40

Time [sec]

La
te

ra
l D

is
t. 

Er
r[m

]

100 150 200 250 300 350 400

0

20

40

Time [sec]

Fo
rw

ar
d 

Di
st

. E
rr[

m
]

Autonomous Formation Mode
Engaged at 125sec

Fig. 8. Relative distance error

100 150 200 250 300 350 400
80

100

120

A
lti

tu
de

 [m
]

Time [sec]

 

 

Leader Altitude
Follower Altitude
Reference Altitude

100 150 200 250 300 350 400
0

10

20

Time [sec]

V
el

oc
ity

 [m
/s

]

 

 

Leader Velocity
Follower Velocity

Fig. 9. Altitude and velocity history

100 150 200 250 300 350 400
-20

0

20

Time[sec]

d r [D
eg

]

 

 

100 150 200 250 300 350 400
-10

0

10

Time[sec]

d e [D
eg

]

 

 

100 150 200 250 300 350 400

0.5

1

Time[sec]

le
ve

l

 

 

Rudder

Elevator

Thottle

Fig. 10. Control input history

Fig. 8에서 알 수 있듯이, 자동 편대 비행 모드

는 Leader의 비행이 시작된 시점으로부터 약

125초 후에 인가되었으며, Follower가 Leader에

접근하여 편대를 유지하면서 급격하게 감소하고

수렴하는 것을 볼 수 있다. 여기서, Fig. 8에서

횡방향 거리 오차는 상당히 제한적으로 나타나는

것을 알 수 있다. 전진 방향의 거리 오차의 경우,

제한적이나 평균 10미터 이내의 오차가 발생하는

것을 알 수 있다. 이는 대상 MAV의 속도 제어

성능이 횡방향의 롤 자세각 제어에 비해 무게 감
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량을 위하여 선정된 경량의 모터와 전자변속기의

낮은 시정수로 인하여 수렴 속도가 상대적으로

느리고 큰 전진 방향 제어 이득값으로 인해 전진

방향 상대 거리 오차에 민감하게 반응하여 큰 속

도 명령값이 생성됨에 따라 Fig. 9에서 보듯이

Follower의 비행 속도가 진동하게 되었고 이로

인해 전진 방향의 여유 명령 거리 오차를 정밀하

게 추종하지 못하면서 발생하는 것으로 판단된

다. 이에 대한 향후 편대 유도 법칙의 전진 방향

제어기의 제어 이득 조정이 필요할 것으로 판단된

다. 또한, 이러한 횡방향, 전진방향 오차가 발생되

는 원인으로는 표준 편차가 약 3~10m에 이르는

단일 GPS의 위치 추정 오차와 10Hz의 낮은 통신

속도 및 간헐적인 통신 지연 및 두절, 데이터 전

송의 비실시간성 등에 의한 것으로 판단된다. 향

후, DGPS (Differential GPS)와 같은 높은 정밀도

를 갖는 항법해 및 고출력, 고속의 통신 시스템을

이용하면 제안된 편대 유도 법칙 기반의 편대 비

행 성능 향상이 가능할 것으로 판단된다.

Fig. 11. MAVs in automatic-formation flight

Ⅲ. 결 론

본 논문에서는 다수의 MAV 운용에 필요한

편대 비행 유도 법칙을 제안하고 이를 검증하기

위해 실제 비행 데이터 기반의 시뮬레이션을 수

행하고 통신 시스템을 구축하여 자동 편대 비행

시험을 수행하고 이에 대한 결과를 서술하였다.

제안된 편대 유도 법칙은 편대 기하학과 질점

모델을 이용해 설계되어 MAV 뿐만 아니라 다른

무인기에도 적용이 가능하므로 복수의 무인기 운

용에 활용하여 다른 형태의 비행체와의 편대 비

행으로 확장이 용이한 장점을 가지고 있다.

비행 시험 결과, Follower는 제안된 편대 유도

법칙과 통신 시스템을 기반으로 Leader와 편대

비행을 성공적으로 수행하여 본 연구에서 제시한

편대 비행 유도 법칙의 타당성을 실험적으로 검

증하였다.
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