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ABSTRACT

In this paper, we suggest how to determine the parachute deploy position for accurate

landing of a UAV at a desired position. The 9-DOF dynamic modeling of UAV-parachute

system is required to construct the proposed algorithm based on neural network nonlinear

function approximation technique. The input and output data sets to train the neural

network are obtained from simulation results using UAV-parachute 9-DOF model. The

input data consist of the deploy position, UAV’s velocity, and wind velocity. The output

data consist of the cross range and down range of landing positions. So we predict the

relative landing position from the current UAV position. The deploy position is then

determined through distance compensations for the relative landing positions from the

desired landing position. The deploy position is consistently calculated and updated.

초 록

본 논문에서는 요구 위치에 정밀 착륙을 위한 낙하산 전개지점 선정 기법을 제안한다. 무

인기-낙하산 시스템을 위해 9-DOF 운동 모델을 구성하였고, 신경회로망을 학습시키기 위한

입출력 데이터 셋을 구성하였다. 입력 데이터 셋은 현재 항공기 위치, 속도정보 및 바람 정

보로 구성되어 있고, 출력 데이터 셋은 9-DOF 운동 모델을 시뮬레이션 하여 획득한 착륙

위치 정보이다. 이를 이용하여 nonlinear function approximator를 구성함으로써 현재 위치

로부터 상대적인 착륙 지점을 예측할 수 있고, 예측된 착륙 지점과 요구 착륙 지점과의 상

대적인 거리 오차를 계산하여 이를 보상해줌으로써 낙하산 전개 지점을 결정할 수 있다.
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Ⅰ. 서 론

최근 무인기 시스템이 광범위하게 사용됨에

따라, 무인기 착륙기법이 중요한 요소 중 하나로

써 고려되고 있다. 대표적으로 활주로, 파라포일,

그물망, 낙하산을 이용한 착륙기법이 있다. 첫 번

째로 활주로를 이용한 착륙기법은 안전성이 보장

되지만 착륙지점이 제한적이다. 두 번째로 파라
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Fig. 1. Process for Parachute Landing of a UAV

포일을 이용한 착륙기법은[1] 높은 정확성을 보

장할 수 있지만 실시간 낙하산 제어가 요구된다.

세 번째로 그물망을 이용한 착륙기법은[2] 무

인기에 별도의 시스템이 필요 없기 때문에 상대

적으로 간단한 구조이지만 별도의 착륙 시스템이

요구된다. 마지막으로 낙하산 착륙기법은 위의

세 가지 기법에 대한 단점을 해결할 수 있을 뿐

아니라 운용상 간단하기 때문에 다방면에서 사용

되고 있다. 하지만 별도의 제어장치가 없기 때문

에 바람의 영향을 지배적으로 받는다. 따라서 바

람 정보를 알 수 있다면 낙하산을 이용하여 원하

는 위치에 정밀하게 착륙시킬 수 있다. 본 논문

에서는 바람이 고려된 상황 하에서 원하는 위치

에 정밀하게 무인기를 착륙시키기 위한 낙하산

전개지점 및 전개시점을 결정하기 위한 기법을

제안한다.

낙하산 전개지점을 결정하기 위해, 현재 비행

상태에서 낙하산 전개를 했을 때 착륙지점을 예

측할 필요가 있다. 하지만 full 9-DOF 운동 모델

을 이용하여 착륙지점을 예측하는 것은 시간낭비

이기 때문에 신경회로망 기법[2]을 적용하여

9-DOF 운동 모델을 대체함으로써 실시간성을 보

장할 수 있도록 하였다. 이를 위해 9-DOF 운동

모델(무인기 6-DOF + 낙하산 6-DOF – 3-구속

조건)[3]의 입출력 데이터 셋을 학습시켜 신경회

로망을 구성하였다. 다음으로 요구되는 착륙지점

과 예측한 착륙지점과의 상대거리를 현재 무인기

위치에서 거리보상을 함으로써 낙하산 전개지점

을 결정할 수 있다. 요구되는 위치에 착륙시키기

위한 낙하산 전개지점이 결정되면, 현재 위치에

서 전개지점으로 경로점 비행을 하게 된다. 물론

전개지점은 실시간으로 계산되고 갱신된다. Fig.

1은 본 연구에 대한 전체적인 흐름을 나타낸다.

또한 연구 수행을 위해 필요한 단계별 과정

및 변수 식별을 Fig. 2에 나타내었다.

Fig. 2. Process for Deployment Point
Determination

Ⅱ. 시뮬레이션 모델

2.1 무인기 5-DOF 모델 & 유도기법

요구 위치에 착륙시키기 위한 낙하산 전개지

점이 결정되었을 때, 무인기는 현재 위치에서 전

개지점까지 유도비행을 하게 된다. 무인기는 기

본적으로 6-DOF 운동 모델로 구성되지만, 본 논

문에서는 옆미끄럼각 가 작다는 가정 하에 요

(yaw) 운동을 고려하지 않고 롤(roll)-피치(pitch)

운동만을 고려한 5-DOF 운동 모델을 구성하였

다. 5-DOF 운동 모델은 오토파일럿 설계가 불필

요한 경우 또는 연산량 감소가 필요한 경우에 주

로 사용되며, 받음각 및 롤 각 명령에 대한 응답

지연 고려를 통해 full 6-DOF 운동 모델과 유사

한 결과를 얻을 수 있다[5].

무인기 운동 모델을 구성한 후에 요구 위치로

유도비행하기 위해 비례항법 유도법칙

(Proportional Navigation Guidance Law)을 적용

하였다[6]. 비행체의 횡방향 가속도를 산출하여

5-DOF 운동 모델에서 요구하는 받음각 및 롤 각

명령으로 변환시킴으로써 고도 유지 및 경로점

유도를 할 수 있게 구성하였다[7].

2.2 무인기-낙하산 9-DOF 모델

무인기가 전개 지점으로 유도비행한 후에 낙

하산 전개가 이루어지면 무인기는 낙하산에 연결

되어 착지하게 된다. 이 때 무인기-낙하산 시스

템이 사용된다. Fig. 3에 9-DOF 운동 모델에 대

한 전체 구성도를 나타내었다[3,8].

Fig. 3. 9-DOF Dynamic Model
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Fig. 4. UAV-Paracute

Fig. 5. Parachute Aerodynamic Table

위에서 언급했듯이 기본적으로 비행체의 운동

을 기술하기 위해 6-DOF가 필요하다. 때문에 무

인기-낙하산 시스템도 12-DOF 운동 모델로 구성

되어야만 하지만, Fig. 4를 보면 알 수 있듯이 무

인기와 낙하산이 연결되어 있어 3축의 병진운동

이 구속된다. 따라서 무인기-낙하산 운동을 기술

하기 위해 9-DOF 운동 모델을 구성하였다[8,9].

무인기-낙하산 9-DOF 운동 모델을 구성하기

위해 반드시 필요한 부분이 공력 테이블을 구성

하는 것이다. 본 논문에서 낙하산에 대한 공력

테이블의 경우, 착륙 과정 혹은 지상 충돌 시 무

인기의 안전성 보장을 위해 종말속도가 약

5~6m/s가 되도록 값의 크기를 수정하여 사용

하였다[10]. 이를 Fig. 5에 나타내었다. 여기서 낙

하산의 모멘트 댐핑 계수는 고려하지 않았다.

무인기에 대한 공력 테이블 역시 기존 보유

자료(Yak-54 모델)를 사용하였는데, 본 논문에 적

용시키기 위해 몇 가지 가정을 통해 공력 테이블

을 재구성하였다. 일반적으로 무인기의 경우, 비

행을 위한 받음각 영역은 대략 –10~30° 정도로

제한되어 있다. 예를 들어 본 연구에 사용된 무

인기의 경우 받음각 영역은 –4~11°이다. 하지만

낙하산을 이용해 낙하할 경우 바람의 영향에 대

해 가능한 받음각 영역은 –180~180°로 전 영역

에 분포하게 된다. 따라서 모든 받음각 영역에

대한 공력 테이블을 구성해야만 한다. 따라서 본

논문에서는 –4~11°까지는 보유 자료를 활용하였

고, 그 이외의 영역에 대해서는 에어포일을 평

Fig. 6. UAV Aerodynamic Table-Force

Fig. 7. UAV Aerodynamic Table-Moment

으로 가정하여 양력 계수와 항력 계수의 경우,

아래와 같은 식을 이용해 공력 테이블을 구성하

였다[11].

   ≤   
sincos 

   ≤   
sin 

[11]

힘에 관련된 다른 공력 미계수에 대해서는

extrapolation을 사용하여 공력 테이블을 구성하

는 방식으로 가정을 통해 사용하였다. 모멘트에

관련된 공력 테이블의 경우 역시 가정하였는데,

피칭 모멘트 계수를 제외한 공력 미계수에 대해

서는 end point 값을 사용하였고, 피칭 모멘트

계수의 경우에는 sine wave 형태로 공력 테이블

을 구성하였다. 이렇게 구성된 무인기의 힘, 모멘

트 관련 공력 테이블을 Fig. 6, Fig. 7에 나타내

었다.

Ⅲ. 전개지점 결정

3.1 신경회로망을 이용한 착륙지점 예측

앞서 말한 바와 같이 현재 비행 상태 및 바람

정보를 이용하여 9-DOF 시뮬레이션 모델을 통해

현재 위치로부터 착륙지점을 알 수는 있지만 실

시간성을 보장할 수 없다. 이를 해결하기 위해

신경회로망 기법을 사용하였다[9]. 우선 착륙지점

을 결정하기 위해 3축에 대한 무인기 위치, 속도,
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바람 정보와 같이 9가지의 입력 변수를 결정하였

다. 하지만 무인기의 위도, 경도 정보를 원점으로

가정할 수 있고, 수평 속도에 대해서는 무인기

진행 방향으로 고정시킬 수 있기 때문에 3가지

입력 변수를 줄일 수 있다. 이는 입력 변수를 줄

임으로써 신경회로망을 학습시키기 위한 시간을

줄이기 위함이다. 이렇게 결정된 입력 데이터의

운용 범위를 Table 1에 나타낸 바와 같이 설정한

후에 9-DOF 시뮬레이션 운동 모델을 통해 Fig.

8과 같이 현재 위치로부터 착륙거리 를 획

득할 수 있다.

이 과정을 수만 번 수행 후에 얻은 학습 데이터

를 이용하여 weight & bias matrices로 구성된

nonlinear function approximator를 구성할 수

있다. 이러한 전체적인 과정을 Fig. 9에 나타내었

다[4].

학습된 데이터를 통해 구성된 nonlinear function

단위 운용 범위

고도 ( ) m 100 ~ 150

수평속도 () m/s 28 ~ 35

수직속도 () m/s -1 ~ 1

바람속도 () m/s 0 ~ 20

바람뱡향 ( ) deg -180 ~ 180

바람수직속도 ( ) m/s -5 ~ 5

Table 1. Input Data & Operational Range

[ ]Hac Vac Hw Dirw Vwh V V V V V [ ]dx dy

acV
wV

Fig. 8. Output Data Set Aquisition

Fig. 9. Neural Network Training Procedure

Fig. 10. Neural Network Performance

approximator의 성능을 알아보기 위해 임의의

1000개의 데이터를 분석한 후 오차의 통계적 특

성을 알아본 결과를 Fig. 10에 나타내었다.

3.2 낙하산 전개지점 선정 및 전개결정

요구 위치에 착지시키기 위한 낙하산 전개지

점 선정 방법은 Fig. 11을 보면 알 수 있다. 앞서

말한 바와 같이 신경회로망을 통해 구성한

nonlinear function approximator를 통해 9-DOF

운동 모델을 대체함으로써 실시간으로 현재위치

로부터 상대적인 착륙위치를 예측할 수 있다. 이

렇게 예측된 착륙위치와 요구 착륙위치와의 거리

오차를 현재 무인기 위치에서 보상해줌으로써 전

개지점을 선정할 수 있다.

무인기의 진행 방향에 따라서 전개지점 및 착

륙지점에 오차를 발생시킬 수 있기 때문에 초기

에 비선형의 해를 구하는 수치기법의 필요성에

대해 고려해 보았다. 하지만 오차를 발생시키는

어떠한 요인보다 바람의 영향이 지배적으로 착륙

오차를 발생시켰기 때문에 수치기법 보다는 거리

보상을 통해 전개지점을 결정하는 방식을 채택하

였다.

Fig. 11. Deployment Point Determination
Technique
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x

y

acV

acV

Fig. 12. Deployment Point Shape by Wind

이 때 바람의 크기가 같고 방향이 계속해서

변한다고 가정하면 Fig. 12와 같이 요구 착륙지

점으로부터 원에 가까운 형태로 전개지점이 결정

된다.

Ⅳ. 통합 시뮬레이션

4.1 전체 구성도

지금까지 요구지점에 착륙시키기 위한 낙하산

전개지점을 선정하는 방법에 대해 소개하였고,

각각의 모듈을 구성한 후에 통합한 전체 구성도

를 Fig. 13에 나타내었다. 통합 시스템은 바람 모

델, 경로점 유도비행을 위한 5-DOF 시뮬레이션

모델, 무인기-낙하산 착륙을 위한 9-DOF 시뮬레

이션 모델 이렇게 총 3가지로 구성된다. 초반에

바람 정보와 무인기 상태를 이용하여 착륙지점

및 전개지점을 예측하기 위해 5-DOF 시뮬레이션

모델이 동작하고, 전개시점 이후부터 착륙을 위

한 9-DOF 시뮬레이션 모델이 동작하게 된다. 이

때 다음과 같은 적절한 가정을 통해 낙하산을 운

용하게 된다. 낙하하는 동안 무인기 추력은 작용

하지 않고 낙하산을 이루고 있는 각 연결선은 강

체로 가정한다. 또한 낙하산이 전개되는 과정은

무시되며 전개 즉시 낙하산은 비행방향에 반대방

향 10° 위로 펼쳐진 형상을 이룬다.

Fig. 13. Schematic Diagram

4.2 단일 시뮬레이션

단일 시뮬레이션 수행을 통해 바람 방향에 따

라 예측된 전개지점을 알아보기로 한다. 시뮬레

이션 조건은 다른 조건은 같고 바람 방향만 다르

게 설정하였다. 이를 Table 2에 나타내었다.

각각의 조건에 따른 시뮬레이션 결과를 Fig.

14 ~ 16에 나타내었다.

Case 1 Case 2 Case 3

초기위치 (0, 0, 100) m

요구위치 (0, 2211.5, 0) m

비행방향 0 deg

바람크기 10 m

바람방향 동풍 북서풍 남동풍

Table 2. Single Simulation Conditions

Fig. 14. Single Simulation Result 1

Fig. 15. Single Simulation Result 2

Fig. 16. Single Simulation Result 3
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갱신

시점
바람모델

예측착

륙오차

실제착

륙오차

1500m Constant 8.9m 22.8m

100m Constant 4.7m 17.8m

Table 3. Landing Position Error Comparison

위의 3가지 결과를 토대로 공통적으로 알 수

있는 사실은 착륙 지점을 선정함에 있어서 바람

의 영향이 지배적임을 알 수 있고, 또한 3.2절에

서 언급한대로 바람의 방향에 따라 요구지점으로

부터 원에 가까운 형태로 전개지점이 선정됨을

알 수 있다.

다음으로는 단일시뮬레이션 수행을 통해 낙하

산의 전개지점을 선정하는 시점에 따른 차이를

비교해보았다. 무인기와 요구낙하위치와의 상대

적 거리가 100m가 될 때까지 초기위치에서부터

실시간으로 전개지점을 갱신했을 때의 착륙오차

와, 상대적 거리가 1500m가 될 때까지만 실시간

으로 전개지점을 갱신했을 때의 착륙 오차를 비

교해 보았다. Table 3에서 Constant 바람은 이미

알고 있는 바람 정보를 의미한다. 시뮬레이션 조

건 및 결과에 대한 내용을 Table 3에 정리하였

다.

Table 3을 보면 알 수 있듯이, 갱신 시점에 따

른 결과를 보면, 최대한 마지막까지 전개지점을

갱신할수록 착륙오차가 작아짐을 알 수 있었다.

4.3 몬테칼로 시뮬레이션

마지막으로 불확실한 상황 하에서 개발한 알

고리듬을 검증하기 위해 총 4가지 경우에 대해

몬테칼로 시뮬레이션을 수행하였다. Case 1은

turbulence 바람이 포함되지 않은 경우로,

constant 바람 정보만으로 시뮬레이션을 수행하

였다. Case 2 ~ Case 4는 turbulence 바람이 포

함된 경우이다. 여기서 turbulence 바람이란

constant 바람 성분에 대한 외란을 의미한다. 바

람의 난류 성분은 비행체의 속도 변화에 대한 확

률 과정으로 나타나는 성분이므로 실질적으로 시

간 영역에서 다음 시간의 난류를 예측하기란 매

우 어렵다. 따라서 바람을 주파수 영역의 Power

spectral density 식으로 모델링해 볼 수 있고, 이

렇게 난류를 Power spectral density 식으로 나

타낸 모델로서 크게 Dryden 난류 모델과 Von

Karman 난류 모델의 2가지 모델이 있다[12,13].

본 연구에서의 난류 모델은 Dryden 난류 모델을

이용하였다. 난류의 강도에 따른 turbulence

lever을 Table 4에 나타내었다.

level [m/s]

Light - 1 7.7

Moderate - 2 15.4

Severe - 3 23.1

Table 4. Turbulence Level

분포
run-wise /

path-wise

1 /

range

수평바람

방향
uniform run-wise 0~180

수평바람

크기
normal run-wise 6

수직바람

크기
normal run-wise 1

Table 5. Uncertainty Identification for

Environment

몬테칼로 시뮬레이션 수행을 위해 Table 4에

나타낸 바와 같이 불확실성 요소를 식별하였다.

또한 불확실성 요소가 가우시안 분포(Normal

Distribution)를 가지는지 균등분포(Uniform

Distribution)를 가지는지에 대해서 결정하였고,

시뮬레이션 수행 시 난수가 초기 값에 대해서만

발생(Run-wise)하는지 시스템 노이즈와 같이 매

스텝 발생(Path-wise)하는지에 대해 결정하였다.

가우시안 분포를 가지는 경우에 대해서는 1를

나타내었고, 균등분포를 가지는 경우에 대해서는

발생할 수 있는 범위를 나타내었다.

이렇게 식별된 불확실성 요소를 이용하여 Case

1 ~ Case 4까지 각각의 경우에 대해 300회씩 몬

테칼로 시뮬레이션을 수행하였고 그 결과를 plot

한 Fig.을 Fig. 17 ~ 20에 나타내었다. 그림에서

상대적으로 넓은 분포(갈색)를 가지는 부분은 전

개지점을, 초록색으로 표시된 부분은 실제착륙

Fig. 17. Monte-Carlo Simulation Result–Case 1



第 41 卷 第 6 號, 2013. 6. 무인기의 정밀 낙하산 착륙을 위한 전개지점 결정 471

Fig. 18. Monte-Carlo Simulation Result–Case 2

Fig. 19. Monte-Carlo Simulation Result–Case 3

Fig. 20. Monte-Carlo Simulation Result–Case 4

시뮬레이션 Case
MPE

(m)

1

boundary

(m)

Case 1 no turb. - 6.5 2.3, 2.5

Case 2

turb.

1 7.0 16.3, 15.6

Case 3 2 6.9 34.6, 32.5

Case 4 3 2.4 54.2, 53.3

MPE : Mean Position Error

Table 6. Monte-Carlo Simulation Result

지점을, 파란색 점은 요구착륙위치를 나타낸다.

실제착륙지점의 평균점을 붉은색 별점으로 표시

하였고, 이 별점을 기준으로 1 boundary를 표

시하였다. 이는 300회의 시뮬레이션을 통해 획득

한 실제착륙지점의 68%가 1 boundary 내에 들

어와 있음을 의미한다.

또한 4가지 경우에 대한 수치적 결과를 통합

하여 Table 4-5에 정리하였다. Table 6에서 1,2,3

이 의미하는 것은 turbulence intensity이다.

위의 시뮬레이션 결과를 통해 turbulence 바람

에 의한 오차가 포함되지 않았을 때 보다 상대적

으로 큰 오차를 발생시키는 것을 알 수 있다. 또

한 turbulence의 강도를 나타내는 intensity(1,2,3)

에 따라 거리오차의 크기가 비례함을 알 수 있고

고, 정확한 바람 추정을 통해 낙하산을 전개하면

모든 시뮬레이션 경우에 대해서 목표점으로부터

약 50m 반경 이내에 68%의 확률로 착륙시킬 수

있음을 보여준다.

Ⅴ. 결 론

본 논문에서, 요구되는 위치에 무인기를 착륙

시키기 위한 낙하산 전개지점을 선정하는 기법을

제시하였다. 신경회로망 기법을 통해 현재비행상

태에서 상대적인 착륙지점을 예측하는 기법을 소

개하였고, 이를 시뮬레이션하기 위해 9-DOF 시

뮬레이션 프로그램을 개발하였다. 또한 경로점

비행을 시뮬레이션하기 위한 5-DOF 시뮬레이션

프로그램 및 유도루프를 개발하였다. 다음으로

앞의 과정을 이용하여 요구위치 착륙을 위한 낙

하산 전개위치 선정 알고리듬을 개발하였다. 마

지막으로 이를 통합하여 시뮬레이션을 수행하였

다. 단일 시뮬레이션을 통해 낙하산 착륙이 바람

의 크기 및 방향에 지배적으로 영향을 받음을 확

인할 수 있었고, 몬테칼로 시뮬레이션을 통해 불

확실성 요소에 대한 통계적 분석을 수행하였다.

시뮬레이션 결과, turbulence wind의 영향이 다

른 불확실성 요소에 비해 가장 크게 나타났고

intensity 2 이하의 turbulence wind 환경에서 낙

하산을 운용하였을 때 100m 이내의 3를 가짐

을 확인할 수 있었다.
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