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ABSTRACT

This paper presents system identification of a single tilt wing UAV. A Modified

Equation Error Method(MEEM) and Extended Kalman Filter(EKF) are used for the

identification of a single tilt wing UAV system in frequency-domain and time-domain,

respectively. Simulated flight data is obtained from CNUX-3’s vertical mode linear

simulation with realistic sensor noise. System identification performance is analyzed with

respect to a variety of design parameters of the MEEM. Also, High accuracy Fourier

Transform(HFT) is applied to enhance the performance of MEEM. The results of the

MEEM is compared with those of the EKF. Design parameters of the MEEM and initial

conditions of the EKF are decided from optimization.

초 록

본 논문에서는 단일 틸트윙 무인기의 시스템 식별기법과 결과를 제시하였다. 주파수 영

역의 시스템 식별 기법인 Modified Equation Error Method(MEEM)와 시간 영역의 시스템

식별 기법인 확장 칼만 필터(Extended Kalman Filter, EKF)를 사용하였다. 시스템 식별 기

법의 검증을 위해 단일 틸트윙 방식 무인기인 CNUX-3의 모델을 통해 획득한 수직모드의

선형 시뮬레이션 결과에 센서 특성을 반영한 노이즈를 합성하여 가상의 비행데이터를 생

성했다. 설계 변수의 변화에 따른 MEEM의 시스템 식별 성능 변화를 분석하였다. 또한 고

정밀 푸리에 변환(High accuracy Fourier Transform)을 MEEM에 적용하여 정확도를 향상시

켰다. MEEM과 EKF의 시스템 식별 결과를 비교하고, 최상의 성능지수를 갖는 설계 변수

값과 초기값을 최적화를 통해 결정하였다.
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Method(MEEM), High accuracy Fourier Transform(HFT, 고정밀 푸리에
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Ⅰ. 서 론

단일 틸트윙 방식 무인기는 국내 연구사례가

전무한 신개념의 무인항공기다. 한국항공우주연

구원(Korea Aerospace Research Institute, KARI)

의 스마트 무인기(Smart UAV)는 운용 개념은

유사하지만 스와시플레이트(Swash plate)를 사용

하는 틸트로터 무인기로 정밀한 조종성을 갖추었

다. 하지만 단일 틸트윙 무인기는 스와시플레이

트가 존재하지 않으며, 수직모드와 천이모드의

종축 안정성을 확보하기 위해 미익에 가변피치프

로펠러(Variable pitch-propeller)를 장착하였다.

단일 틸트윙 무인기 특유의 제어 방식과 단순한

조종 계통으로 불안정한 모드 전환 과정을 극복

하기 위해 정교한 제어기 설계가 필요하다. 대부

분 모델기반 제어기의 경우, 모델의 불확실성으

로 인해 제어 성능 저하는 물론 기체 손실의 우

려도 있다. 따라서 시스템 식별을 통해 실제 시

스템 행렬이나 미계수를 구해 모델을 보완하고

제어기의 성능을 향상 시킬 필요성이 있다. 본

연구의 대상 기체 CNUX-3도 최근 전 운용모드

에 대해 자동비행시험 및 수치적 모델링이 수행

되었다. 이 과정에서 비행시험 및 모델링 기술이

확보되었으며, 이를 기반으로 모델의 정확성을

향상시키기 위한 시스템 식별을 수행하고자 한

다. 본 연구에서는 시스템 식별 데이터 획득을

위한 비행시험을 수행하기 이전에, 시뮬레이션을

통해 단일 틸트윙 방식 무인기에 적합한 시스템

식별 기법을 검증하고 성능 향상 방안을 모색한

다. 구축된 모델과 측정 센서의 특성을 고려하여

가상의 비행데이터를 생성하고 시스템 식별을 수

행한 결과를 분석한다.

단일 틸트윙 형태의 무인기는 전 세계적으로

연구사례가 많지 않으며, 시스템 식별을 수행한

사례도 찾아볼 수 없다. 또한 불안정한 수직모드

의 시스템 식별을 위한 비행데이터 획득에는 많

Fig. 1. Single tilt wing UAV(CNUX-3)

은 위험이 따르기 때문에 본 논문에서는 구축된

모델을 통해 가상의 비행데이터를 생성하고 시스

템 식별을 수행하여 비행시험 중 발생 가능한 위

험을 배제하기 위해 적절한 시스템 식별 기법을

검증하고자 한다.

Ⅱ. 본 론

2.1 시스템 식별 기법

2.1.1 Modified Equation Error Method

기존 방식의 Equation Error Method(EEM) 방

식은 불확정 시스템의 시스템 식별 방법으로 시

스템 행렬과 입력 행렬의 특정 성분의 값을 임의

로 설정할 수 없다. 수정된 EEM 방식은 최소자

승법(Least square)을 각 행에 독립적으로 수행하

여 인식하고자 하는 행렬을 특정 성분의 값을 설

정할 수 있도록 개선된 방법이다. 단일 틸트윙

무인기의 모델링 결과를 바탕으로 식별하고자 하

는 변수와 지정할 변수를 분리한다(1-2). 시간 영역

에서의 상태공간(State space)식은 다음과 같다.

   
   

(1)

주파수 영역의 상태공간식으로 표현하기 위해 각

상태변수에 대해 푸리에 변환을 수행하며, 주파

수 대역을 관심구간으로 제한한다.

 
 



∆∆∆
 

 



∆∆∆
 

 



∆∆∆
(2)

푸리에 변환을 통해 표현된 주파수 영역 상태공

간식은 다음과 같다.

 
 

(3)

변수 추정을 위한 성능지수는 다음과 같다.

  

 




 

 (4)

여기서 , 는  ,  행렬의 번째 열을 의미

하며 은 에 대한 벡터 의 번째 성분이

다. 를 , 로 정의하면 주파수 영역에서의
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최소자승 문제로 풀 수 있다.

≡













 (5)

 (6)

여기서  , 의 정의는 다음과 같다.

≡












⋮








 (7)

≡





















⋮ ⋮





(8)

최소자승 문제의 성능지수는 모델과 실험데이

터와의 오차 에너지로 다음과 같이 정의될 수 있

다.

  

† (9)

여기서 성능지수를 최소화하는 계산식은 다음과

같다.

  † † (10)

MEEM은  †의 조건수(Condition number)와

주파수 영역, 분해능을 조정하여 유효한 시스템

식별 결과가 나오도록 조정한다(3-4).

2.1.2 High accuracy Fourier Transform(HFT)

주파수 영역에서의 분석은 시간 영역 데이터

를 주파수 영역으로 변환하는 유한 푸리에 변환

(Finite Fourier Transform, FFT)에 기초한다. 일

반적으로 시간 영역에서 주파수 영역으로 변환은

표본 시간 영역 데이터와 유한 푸리에 적분의 간

단한 오일러 근사화를 통해 수행된다. 하지만 이

방법은 주파수와 표본 시간이 증가할수록 부정확

해진다. 본 연구에 활용된 고정밀 푸리에 변환

(High accuracy Fourier Transform, HFT)은 주파

수 대역과 주파수 분해능의 넓은 선택 범위를 허

용하면서 표본 데이터를 이용하여 고정밀 변환을

계산하기 위한 편리하고 효율적인 방법이다(5). 이

산 푸리에 변환은 다음과 같이 표현된다.


  




 (11)

    ⋯

여기서 를 다음과 같이 정의한다.

≡∆  ∆ 


(12)

    ⋯

식 (12)를 통해 식 (11)을 다음과 같이 쓸 수 있

다.


  




 (13)

    ⋯

식 (11)~(13)을 다음과 같이 정리한다.

 ∆≈∆ (14)

    ⋯

오일러 근사화 적분은 높은 주파수  또는 큰

표본 시간 ∆에 의한 적분함수의 진동 특성으로

부정확성이 증가된다. 이를 해결하기 위해 3차

라그랑지 다항 보간법(Cubic Lagrange polyno-

mial interpolation)을 활용하여 표본 시간 영역

유한 푸리에 적분의 정확도를 향상시킨다(2). 가중

치를 통한 이산 푸리에 변환의 계산 결과는 다음

과 같다.

≈∆  
    
∆ ∗  ∗  


∗  

∗    

(15)

여기서 각 변수들은 다음과 같이 표현된다.

≈
 coscos≈ 



(16)

  
  coscos


  sin

≈








 









 







(17)

  


  cos


 sin

(18)

≈








 









 


 



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  
  cos


 sin

≈ 





 


 









 


 




(19)

  
  cos


 sin

≈








 


 (20)









 




2.1.3 Extended Kalman Filter(EKF)

칼만 필터(Kalman Filter)는 잡음을 포함한 역

학계의 상태를 추정하는 재귀식 필터로, 본 연구

에서는 비선형 시스템에도 사용될 수 있는 확장

칼만 필터(Extended Kalman Filter, EKF)를 사용

하여 시스템 식별을 수행한다. 와 는 잡음 특

성으로 백색 가우시안 잡음(White Gaussian

noise)로 가정하며, 시스템 모델은 다음과 같다.

    
  

(21)

칼만 필터를 통한 시스템 식별은 추정해야 할 매

개 변수가 칼만 필터의 상태변수로 확장되기 때

문에 시스템의 차수가 커진다. 추정 할 변수는

시스템의 상태변수나 공력 계수 등 다양하게 설

정할 수 있지만, 본 연구에서는 단일 틸트윙 무

인기 수직모드의 선형 상태공간식 A, B 행렬을

시스템 식별 변수로 설정한다(2). 모델링을 통해

획득한 상태공간식의 구조는 다음과 같다.

 






   
   
 
   





,  
















 (22)

시스템 식별을 위한 상태변수의 개수는 총 15개

가 된다.

              
  


(23)

위 식을 이산 시간으로 표현하면 다음과 같다.

  








  

 
 




⋮





 (24)

자코비안을 통해 구한 행렬 는 다음과 같다.








     
     
      ⋯
     
     
     

⋮ ⋱






(25)

상태변수를 측정 영역으로 변환하는 행렬 는

선형식으로 표현할 수 있으며, 기존 상태변수  ,

 , , 를 측정가능 변수로 지정한다.

2.2 시스템 식별 결과

2.2.1 가상 비행데이터 생성

연구용으로 제작된 단일 틸트윙 무인기에는

자세 측정을 위한 자세 및 방위 기준 장치

(Attitude and Heading Reference System,

AHRS)와 위치 측정을 위한 위성 항법 장치

(Global Positioning System, GPS)를 활용할 수

있다. 가상 비행데이터 생성을 위한 잡음 합성에

는 두 센서의 특성이 반영되며, 카탈로그에 명시

된 수치는 Table 1~3과 같다.

센서를 통해 획득한 데이터는 시스템 식별에

바로 활용할 수 없고, 좌표변환 및 단위환산이

수반된다. 시스템 식별에 필요한 데이터는

AHRS를 통해 기체의 자세와 각속도를, GPS를

통해 질점의 수평면 속도와 수직 속도를 획득한

다고 가정한다. 필요에 따라 정확한 기수방위 획

득을 위한 자력계(Magnetometer)나 대기속도 측

정을 위한 피토관(Pitot tube)이 추가로 사용된다.

AHRS Performance Remark

Roll/Pitch

(Dynamic)
2.0° RMS

Depends on

sensors options

Heading

(Dynamic)
2.0° RMS

Homogenous

magnetic field

Table 1. AHRS measurement performance

GNSS

Receiver
Performance Remark

Single Point

L1
1.5 m RMS

Velocity

Accuracy
0.03 m/s RMS

Table 2. GPS measurement performance
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AHRS

(Gyroscopes)
Performance Remark

Non-linearity < 0.05 % % of full scale

Initial bias

error
± 0.5 °/s

Over temperature

range

Noise density
0.05

°/s/√Hz

Bandwidth 240 Hz
1k Hz gyroscopes

coning integral

Table 3. Gyroscope measurement performance

GPS를 통해 획득한 질점의 수평면 속도 

와 수직 속도 를 동체 좌표계의 속도성분  ,

 , 로 변환하기 위해서 다음과 같은 수식이 고

려된다
(6)

.

 cos×
 sin×
 

(26)

















  
  
  





 












≡cos  ≡sin (27)

 ,  , 의 오차가 GPS의 속도 측정 오차 범위

인  RMS와 동일하지 않으며, 좌표변환

과정에서 증감하게 된다. 또한 자세 측정 오차까

지 고려하면 오차 범위는 더욱 예측하기 어려워

진다. 본 논문에서는 오차의 범위를 예상하기 위

해 시스템 식별 데이터를 획득하기 위한 비행시

험 시 가능한 기체의 기동 범위를 설정하고,

GPS와 AHRS의 오차를 고려했을 때,  ,  , 의

최대, 최소 오차를 최적화 알고리즘을 통하여 산

출했다. 가상 비행데이터 생성에는 최대오차를

고려한 백색 가우시안 잡음(White Gaussian

noise)을 합성하였다. GPS, AHRS 오차와  ,  ,

의 최대, 최소 오차범위를 Table 4에 정리하였

다. 자이로스코프의 오차는 출력 필터 설정에 전

적으로 달려있기 때문에 잡음 밀도(Noise

density)로 표현한다. 잡음 밀도는 대역폭의 제곱

근 단위당 노이즈로 정의되며, 출력률(Output

rate)의 제곱근을 곱하여 deg RMS 단위로 환

산할 수 있다. CNUX-3 무인기는 의 출력

률을 갖으며, 합성되는 잡음은 Table 5와 같다.

본 논문에서는 가상 비행데이터 생성을 위해

단일 틸트윙 무인기의 선형 모델에 설계된 입력

Range (min) (max) (min) (max)

  ± 30 0.128 -16.579 0.013 29.992

  ± 10 0.007 9.982 -0.063 9.948

deg ± 10 1.923 6.533 9.311 7.338

deg ± 30 -2.463 12.48 14.219 17.671

deg ± 10 2.73 9.782 2.48 -1.269

Error (RMS) 0.008 0.153 0.006 0.376

Table 4. Computed maximum/minimum error

 Velocity Accuracy 0.15 m/s RMS

 Velocity Accuracy 0.37 m/s RMS



Gyroscope Noise Density 0.05 °/s/√Hz

× √Output Rate 100 Hz

× Gyroscope Non-linearity 0.05% RMS

 AHRS Pitch Accuracy 2° RMS

Table 5. Noise intensity for each parameter

Fig. 2. Virtual Flight Data
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을 가진하여 참 값을 만들고, 센서 특성을 고려

한 잡음을 Fig. 2와 같이 합성하였다.

2.2.2 설계변수 및 성능지수 지정

설계변수는 데이터 구간과 주파수 영역을 사

용한다. 데이터 구간은 발산하는 경향을 보이는

단일 틸트윙 무인기의 특성 상  ,  , ,  값이

적정 범위를 벗어나지 않도록 설정하는 것이 중

요하다. 본 연구에서는 데이터 범위를 시간으로

구분하여 입력을 가진하기 직전을 0초, 시스템

식별을 수행할 구간의 마지막 시간을 초로 정

의하고, 를 설계변수로 지정한다. 실제 시스템

식별 데이터 획득을 위한 비행시험 시 자유 기동

을 오래 방치하면 회복 불가능한 상황에 빠질 수

있다. 본 연구를 통해 기체 손실 우려가 없는 범

위 내에서 최적의 시스템 식별 성능을 낼 수 있

는 자유 기동 시간을 유추할 수 있다. 시간 영역

데이터를 주파수 영역 데이터로 바꾸기 위한 푸

리에 변환 시, 관심 주파수 영역에 한정하여 푸

리에 변환을 수행한다. 단일 틸트윙 무인기의 시

스템 특성으로 인해 나타나는 주파수를 제외한,

잡음에 해당하는 고주파를 제거하여 대역 필터와

유사한 효과를 보인다. 하지만 대역 필터에 발생

하는 시간 지연 현상이 발생하지 않기 때문에 우

수한 시스템 식별 성능을 보인다. 관심 주파수

영역의 최소 주파수는 로 지정하고, 최

대 주파수 과 분해능 ∆를 설계변수로 지정

한다.

시스템 식별 결과가 참 값을 잘 추종하는지

수치적으로 나타내기 위해 성능지수를 설정한다.

본 논문에서는 성능지수의 값을 다음과 같이 구

하였다.

 



 
 



 
 (28)

 




2.2.3 고정밀 푸리에 결과 비교

고정밀 푸리에 변환은 유한 푸리에 변환보다

성능지수가 우수할 것으로 예상되었지만, 조건에

따라 다른 결과가 나타났다. 적절한 주파수 영역

설정을 통해 고주파가 충분히 배제되면 유한 푸

리에 변환보다 고정밀 푸리에 변환이 좋은 성능

지수를 보이지만, 잡음이 심할 경우 오히려 안좋

은 결과를 보이거나 의미 없는 성능지수가 나타

났다. 보간법을 통해 푸리에 변환의 정밀도를 향

상 시켰지만 잡음의 영향에 상대적으로 취약해진

것으로 판단된다. 따라서 최적화 기법을 통해 적

정한 성능지수를 갖는 주파수 영역을 설정할 필

구분  ∆  

FFT 8 0.3 12 0.4918

HFT 8 0.3 12 0.2676

Table 6. Cofiguration Parameters

Fig. 3. FFT/HFT System Identification Result

요가 있다. 성능지수의 비교를 위해 잡음을 충분

히 제거할 수 있는 적정 설계변수를 설정하고,

이 때 푸리에 변환과 고정밀 푸리에 변환의 성능

지수를 비교하였다. 설계변수의 값과 시스템 식

별 결과는 Fig. 3과 같다. 가시성을 위해 5초까지

의 시뮬레이션 결과를 비교하였다.

유한 푸리에 변환과 고정밀 푸리에 변환 모두

비교적 참 값을 잘 추종하는 것을 확인할 수 있

다. 의 경우 노이즈 합성이 다른 변수에 비해

크기 때문에 상대적으로 결과가 좋지 않으나, 입

력 가진 이후인 3초 이상에서는 비교적 잘 추종

하는 것을 확인했다. 고정밀 푸리에 변환은 상대

적으로 계산량이 증가하지만, 성능지수와 참 값

과의 오차를 확인하면 같은 설계변수 값에서 유

한 푸리에 변환보다 더 적은 오차를 갖는 것을

확인할 수 있다. 하지만 의 경우 오히려 고정

밀 푸리에 변환이 더 좋지않은 결과를 보였다.

이는 센서 특성을 고려한 노이즈 합성 시 가
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가장 큰 측정 잡음을 가정했기 때문에 나타난 결

과로 판단된다. 각 변수 별로 독립적인 성능지수

및 설계변수를 적용하면 더 좋은 결과를 보일 것

으로 기대한다.

2.2.4 시간 구간 설계 결과 비교

동적 불안정 경향을 보이는 단일 틸트윙 무인

기의 특성 상 설계변수 가 커질수록  ,  , ,

 값의 증가량이 기하급수적으로 커진다. 또한

시스템 식별 결과와 참 값의 오차 역시 가 커

질수록 기하급수적으로 증가하는 경향을 보인다.

그렇기 때문에 유효한 시스템 식별 결과가 나왔

어도 를 지나치게 크게 잡으면 성능지수가 좋

지 않을 것으로 예측할 수 있다. 설계변수 를

각각 8과 12로 설정하여 시스템 식별을 수행하

고, 가시성을 고려해 5초까지의 결과만 Fig. 4의

 ∆  

HFT 8 0.3 15 0.2676

HFT 10 0.3 15 0.3790

Table 7. Design Parameters

Fig. 4. Effect of Final Time to System

Identification

Fig. 5. Cost function values by final time

그래프를 통해 비교하였다.

값을 제외한 설계변수를 동일하게 설정하고

고정밀 푸리에 변환을 통해 시스템 식별을 수행

하였을 때 상이한 성능지수가 나타났다. 예측과

유사하게, 입력을 가진한 이후  값이 큰 경우

에 발산하는 경향이 더 급격하게 나타나며, 작은

 값에서 성능지수가 상대적으로 좋게 나왔다.

하지만 시스템 식별의 결과가 참 값을 유사하게

추종하는지를 판단하기 위해서는 단순히 성능지

수만으로 결론지을 수 없다. 설계된 입력을 가진

한 뒤의 기체 기동을 유사하게 추종하는지 확인

해야 되기 때문에 설계된 입력에 따라 의 최소

값에 제한을 둘 필요가 있다. 추종성을 확인할

수 있다고 볼 수 있는 최소 를 가진된 입력의

2배 시간으로 정의하고 를 7~15초로 변화시키

면서 성능지수를 확인했다. 성능지수 는 오차의

크기를 표준화한 값으로 작을수록 최적화 된 값

이지만, 도표의 가시성을 위해 본 논문에서는 역

성능지수(Inverse cost function)를 제시하였다.

성능지수 10 이상은 의미 없는 결과로 판단하여

 를 역성능지수로 설정하고, 이를 그래프로

나타내면 Fig. 5와 같다. 그래프에서 보는 바와

같이 주파수 영역의 설정에 따라 대체로 예측 결

과와 유사한 경향을 확인했다. 12초 이후 성능지

수가 다시 좋아졌으나, 14~15초에서는 성능지수

가 10보다 크게 나와 시스템 식별에 실패했다

고 볼 수 있다. 경향은 예측 할 수 있으나 절대

적인 지표로 볼 수 없기 때문에 설계변수 를

주요 변수로 지정하고 최적화 값을 산출할 필요

가 있다.

2.2.5 주파수 영역 설계 결과 비교

주파수 영역은 관심 주파수 영역을 지정하는
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설계변수 ∆ , 을 통해 설계된다. 관심 주파수

영역을 제한하여 푸리에 변환을 수행하는 주파수

영역의 시스템 식별 기법은, 대역 필터와 유사하

지만, 시간 지연으로 인한 영향을 고려했을 때

큰 장점을 갖고 있다. 주파수 영역의 설계변수는

최대 주파수 영역 과 분해능 ∆ 두 가지로

정의한다. 최대 주파수 영역은 단일 틸트윙 무인

기의 고유 주파수를 해치지 않는 범위 내에서 고

주파 잡음을 제거할 수 있도록 설계한다. 데이터

범위 를 고정하고 주파수 영역 설계변수 두 가

지를 조정하였을 때 성능지수를 비교한 결과는

Fig. 6과 같다. 2가지 설계변수를 함께 나타내기

위해 3차원 그래프로 표현하였으며, 성능지수 3

이상은 의미 없는 결과로 판단하여  의 역

성능지수 그래프로 나타냈다.

성능지수에 영향력이 큰 변수는 최대 주파수

영역 으로, 값이 작을수록 좋은 시스템 식별

결과를 보였다. 단일 틸트윙 무인기의 시스템 특

성을 해치지 않는 최소 의 값은 로 추

측되며, ∼ 로 변화시켰을 때 대체로 최

대 주파수 영역을 작게 잡을수록 성능지수가 좋

게 나오는 것을 확인했다. 이는 잡음에 의한 고

주파가 적절히 배제된 것으로 보이며 예측 결과

와 유사함을 알 수 있다. 반면 분해능 ∆은 

에 비해 성능지수에 대한 영향이 크지 않다. 분

해능을 ∼까지  단위로 증가시키며

성능지수를 확인했지만, 수치적으로 큰 차이가

Fig. 6. Cost function by frequency band

design

Parameter  ∆ 
Value 7 0.02 ~ 0.3 2 ~ 12

Table 8. Parameters for Frequency band design

발생하지 않았다. 또한 특별한 경향성을 보이지

않기 때문에 최적화 알고리즘을 통해 적정한 값

을 찾도록 하였다.

2.2.6 최적화 값 산출

설계변수의 조정은 실험자의 직관에 의해 값

을 선정하여 입력하는 아날로그 매칭 방식도 있

지만, 컴퓨터 계산 능력의 향상과 효율적인 최적

화 알고리즘의 개발로 지정한 성능지수를 최소화

하는 설계변수를 찾을 수 있다. 단일 틸트윙 무

인기의 시스템 특성을 분석하고 아날로그 매칭을

통해 유효한 시스템 식별 결과를 얻을 수 있는

설계변수의 범위를 특정지어 최적화 알고리즘 구

동한다. 각각의 트림점에 3211 multi-input과

doublet을 가진한 가상 비행데이터의 최소 성능

지수를 갖는 설계변수는 Table 9, 10과 같다.

2.2.7 칼만 필터 결과 비교

칼만 필터를 통한 시스템 식별은 초기 값 설

정에 의한 성능지수의 영향이 가장 크다. 적절한

성능지수를 갖는 초기 값을 산출하기 위해 각 변

수를 아날로그 매칭을 통해 조정하는 방법이 있

Multi

-inp

ut

Parameter

Boundary
Parameter Value

 ∆   ∆  

  
10~

20

0.02~

0.3

2~

20

11.3

85

0.16

5

5.76

6

0.18

27

 
15~

25

0.02~

0.3

2~

20

15.5

7

0.07

7
3

0.17

92

 
10~

20

0.02~

0.3

2~

20

16.0

63

0.12

2

8.99

3

0.36

09

Table 9. Optimization design parameter by
multi-input

Dou

blet

Parameter

Boundary
Parameter Value

 ∆   ∆  

  
1.5

~15

0.02~

0.3

2~

20

2.70

9

0.28

4

10.3

6

0.08

46

 
5~

20

0.02~

0.3

2~

20

12.0

86

0.23

3

4.45

9

0.14

02

 
4~

12

0.02~

0.3

2~

20

8.83

6

0.29

7

9.50

8

0.54

51

Table 10. Optimization design parameter by
doublet
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변수 값 변수 값

 1.368  1.45

 -0.79  1.08

 0.535  0.868

 -0.956  1.094

 0.192  1.99

 -0.053  0.2489

Table 11. Optimization initial values

지만, 유효한 성능지수를 갖는 11개 변수의 초기

값을 찾기는 쉽지 않다. 때문에 칼만 필터를 통

한 시스템 식별 역시 MEEM와 동일하게, 성능지

수를 최적화하는 최적화 알고리즘을 통해 가장

좋은 성능지수를 갖는 초기 값을 산출한다(2). 결

과는 Table 11과 같다.

시스템 식별 결과를 참 값과 비교하면 유사하

게 추종하는 것을 확인할 수 있다. 하지만 최적

화 된 초기 값에 의한 성능지수 는 0.2489로,

2.2.6에서 주파수 영역의 시스템 식별 기법인

MEEM을 통한 최적 성능지수 0.1827보다 낮은

성능을 보였다. 본 기법에서는 시간영역 자료가

많을수록 좋은 결과를 보이게 되나, 불안정한 수

Fig. 7. System identification result by EKF

직모드의 특성상 충분한 데이터 획득이 어려우

며, 약간의 시간지연으로 인해 추종 성능이 좋지

않은 것으로 판단된다. 칼만 필터는 시간영역에

서의 시스템 식별 기법으로 초기 값의 영향과 시

간 지연 효과가 주요 변수로 작용한다. 본 연구

에서 수행된 가상의 비행데이터 시스템 식별 결

과에서는 시간 지연 현상은 가시화 될 정도로 발

생되지 않았지만, 초기 값 문제는 매우 민감한

사항으로 대두되었으며, 초기값 설정을 잘 해 줌

으로써 해의 수렴도와 정확도를 기할 수 있음을

확인할 수 있다.

Ⅲ. 결 론

본 논문에서는 신개념 무인항공기인 단일 틸

트윙 방식 무인기의 수직모드 시스템 식별 기법

에 대한 연구를 수행했다. Modified Equation

Error Method(MEEM)와 확장 칼만 필터

(Extended Kalman Filter, EKF)를 이용한 시스템

식별이 단일 틸트윙 방식 무인기의 수직모드 시

스템 식별에 적합한 기법임을 검증했다. 시스템

식별 성능을 향상시키기 위해 단일 틸트윙 무인

기 수직모드 시스템 식별에 고정밀 푸리에 변환

을 적용했다. 3차 라그랑지 다항 보간법(Cubic

Lagrange polynomial interpolation)을 활용하여

푸리에 변환의 정밀도를 향상시키는 방법으로,

시스템 식별의 성능지수를 최적화 하였다. 하지

만 관심 주파수 영역에 대한 조건이 좋지 않으면

일반 푸리에 변환보다 성능지수가 악화될 수 있

음을 확인하였다. 적용 데이터 범위와 관심 주파

수 영역을 설계변수로 지정하고 각각의 설계변수

가 시스템 식별 성능에 미치는 영향을 분석하였

다. 가장 지배적인 영향은 최대 관심 주파수 영

역인 으로 고주파를 제거하는 역할을 한다. 최

적화 알고리즘을 통해 설계변수의 적정 범위 안

에서 가장 좋은 성능지수를 갖는 설계변수 값을

획득했다. 또한 시간 영역의 시스템 식별 기법으

로 칼만 필터 방식을 선정하여 주파수 영역의 시

스템 식별 기법 MEEM과 비교하였다. 칼만 필터

시스템 식별도 최적화 알고리즘을 통해 적정 초

기 값을 산출하여 좋은 성능지수를 보였지만, 단

일 틸트윙 방식 무인기의 시스템 식별에는 고정

밀 푸리에를 적용한 MEEM 기법이 가장 적절함

을 확인하였다. 또한 실제 비행시험을 통한 데이

터 획득 시 고려해야 될 사항을 분석하였다. 단

일 틸트윙 무인기의 불안정한 수직모드 특성 상

입력 가진 후 자유기동을 장시간 유지할 경우 발

생할 수 있는 기체 손실 위험성을 최소화 하고,
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충분한 시스템 식별 결과를 획득하기 위해 효과

적인 시간구간을 분석하였다. 본 연구의 결과는

단일 틸트윙 방식 무인기의 효과적인 시스템 식

별 및 비행시험 기법을 정립하는 데 기여할 것으

로 기대된다. 추후 CNUX-3의 비행시험을 통해

시스템 식별을 위한 데이터를 획득하고, 본 논문

에서 검증한 기법을 활용하여 정확한 시스템 모

델을 획득하겠다.
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