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ABSTRACT

This paper addresses the design of the auto race-track and figure-8 flight mode which can be

applied to expand the loitering flight mode and increase the safety of UAV. To implement these

flight modes, necessary waypoints and entry points can be calculated automatically from several

information of the ground control system. The flight logic is proposed to pass the desired

waypoints as well as entry points and transfer to the desired flight path by combining the

light-of-sight and loitering guidance controller. The proposed algorithm and logic is verified using

the 6-DOF UAV model and nonlinear simulation under the several flight conditions.

초 록

본 논문에서는 무인기의 다양한 비행모드 중 자동선회 모드의 확장을 위해 자동 장주비행 모드

(auto race-track mode)와 8자 비행모드 (Figure 8 mode)를 구현하기 위한 알고리즘과 비행로직을

제안하고, 이에 대한 시뮬레이션 평가를 수행하여 제안된 비행모드의 검증을 수행하였다. 일반적으

로 자동선회 모드는 지정된 선회반경을 유지하는 원선회 비행 (circle flight)을 지칭하게 되는데, 자

동 장주비행 모드와 8자 비행 모드를 구현하게 되면 이착륙 안정성 증대와 수행 임무영역을 확장할

수 있게 된다. 이러한 자동 장주비행 모드와 8자 비행모드의 구현을 위한 알고리즘과 비행체의 위치

및 선회방향에 관계없이 비행모드를 구성할 수 있는 비행로직 구현을 정리하였으며, 제안된 알고리

즘과 비행로직의 검증을 위해 중형급 무인기를 대상으로 시뮬레이션을 수행하였다.
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Ⅰ. 서 론

무인기 (UAV, unmanned air vehicle)는 다양

한 비행모드 (flight mode)를 기반으로 지정된

임무를 수행할 수 있도록 개발된다. 지상관제시

스템 (GCS, ground control system)을 통해 제어

되는 무인기는 기본적인 비행은 물론 비행모드의

다양성을 통해 임무영역을 확장할 수 있게 되므

로, 안정적이고 신뢰성 있는 비행모드 설계 기술

의 확보는 필수적이며 핵심적인 요소가 된다.

무인기는 자동조종 제어기 및 유도제어기는

필수적인 비행조종시스템 (flight control system)

으로 포함되고 있으며, 무인기의 비행모드는 이

러한 자동조종제어기 및 유도제어기를 기반으로

수동조종 모드 (manual mode 또는 stick mode),

자동조종 모드 (autopilot mode), 복합조종 모드
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(hybrid mode), 점항법 모드 (point navigation mode),

자동선회 모드 (loitering mode), 사전프로그램 모

드 (preprogrammed mode) 및 자동귀환 (emergency

mode 또는 return home 모드)로 구성된다. 현재

국내외 대부분의 무인기에서는 앞에서 기술한 이

러한 비행모드를 기본적으로 구현하여 무인기 운

용에 활용하고 있으며, 최근에는 지속적인 제어

기술 발전에 힘입어 자동이륙 및 자동착륙 모드

(auto take-off mode and auto landing mode)

까지도 해석 및 시뮬레이션 단계를 벗어나 일반

적인 무인기 모드로 점차 활용되기 위한 적용이

활발히 연구되고 있다[1].

본 논문에서는 자동선회 모드의 확장을 위해

자동 장주비행 모드 (auto race-track mode)와 8

자 비행모드 (Figure 8 mode)를 구현하기 위한

알고리즘과 비행로직을 제안하고, 이에 대한 시

뮬레이션 평가를 수행하여 제안된 비행모드의 검

증을 수행하였다. 일반적으로 자동선회 모드는

지정된 선회반경을 유지하는 원선회 비행 (circle

flight)을 지칭하게 되는데, 자동 장주비행 모드와

8자 비행 모드를 구현하게 되면 이착륙 안정성

증대와 수행 임무영역을 확장할 수 있게 된다.

예를 들어, 한국항공우주연구원에서 2인승 유인

기를 무인기로 개발한 유무인비행체 (OPV,

optionally piloted vehicle)인 CFT 무인기의 경우

는 날개길이가 9m, 동체길이 7m급의 중형 무인

기로 소형 무인기 착륙과 같이 단거리 착륙을 위

한 곡선 착륙접근 방식으로는 안정적으로 비행체

를 착륙시킬 수 없어, 일반 유인기와 같이 장주

비행 (race-track flight)을 통해 착륙접근

(landing approach)을 수행하게 된다[2]. 따라서,

자동 장주비행 모드가 구현되면 외부 조종사

(external pilot)의 시계적 한계를 극복할 수 있으

며, 최종 착륙단계 이전까지 자동제어기를 기반

으로 안정적인 비행 유도를 수행할 수 있다. 또

한 자동착륙 이륙과 착륙 비행모드의 사전 및 사

후 비행모드로도 활용할 수 있는 장점을 가지게

된다.

본 논문에서는 이러한 자동 장주비행 모드와

8자 비행모드의 구현을 위한 알고리즘과 비행체

의 위치 및 선회방향에 관계없이 비행모드를 구

성할 수 있는 비행로직 구현을 정리하였으며, 제

안된 알고리즘과 비행로직의 검증을 위해 중형급

무인기를 대상으로 시뮬레이션을 수행하였다.

Ⅱ. 비행 모드 정의

일반적인 자동선회 비행모드는 Fig. 1과 같이

Fig. 1. Loitering mode

Fig. 2. Auto Race-track mode

Fig. 3. Auto Figure8 mode

지정된 선회 중심점 (loitering point)과 선회반경

(loiter radius)을 유지하는 원선회 비행을 기반으

로 정의되며, 입력된 선회방향 (left turn 또는

right turn)으로 비행체를 유도하게 된다. 자동

장주비행 모드는 Fig. 2와 같이 정의되며, 이때

원선회 비행의 선회 중심점과 선회반경 및 선회

방향 외에 장주거리 (loiter length) 및 장주각도

(loiter bearing)의 추가적인 입력정보를 추가하면

임의의 좌/우 선회 중심점인 Focus를 기준으로

장주 형상을 구현할 수 있다. Fig. 3은 자동 8자

비행모드의 형상을 나타내고 있으며, 자동 장주

비행 모드와 동일한 입력정보를 통해 구현할 수

있다. 따라서, 자동 장주비행 모드와 자동 8자 비
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구분 정의 단위

선회반경
(loiter radius)

RLOI deg

선회 중심점
(loiter point)

WPLOI
위치좌표
(x, y) (m)

장주각도
(loiter bearing)

ΨLOI deg

장주거리
(loiter length)

LLOI m

선회방향
(loiter direction) -

right turn = 1 left
turn = 2

Table 1. Information of loitering mode

행모드는 선회비행모드의 확장으로 볼 수 있으

며, Table 1에 지상관제시스템에서 입력되는 주

요 비행모드 입력정보를 정리하였다.

Ⅲ. 비행모드 알고리즘 및 비행로직

3.1 항로점 및 진입점

자동 장주비행을 구현하기 위해서는 Table 1

에 입력된 사전정보를 기반으로 유도/제어를 위

한 항로점 (waypoint)과 진입점 (entry point) 들

이 사전에 계산되어야 한다. 입력된 선회 중심점

이 ENU 좌표계를 사용하여 WPLOI=(xLOI, yLOI)로

정의되면 (이때 xLOI는 동쪽성분, yLOI는 북쪽성

분), Fig. 4의 기하학적 상관관계를 이용하여 다

음 식과 같이 각각의 Focus 중심점 (F1, F2)을

계산할 수 있다.

( )

( )

LOI
LOI LOI

F1
F1

F1 LOI
LOI LOI

Lx sinx 2WP
y Ly cos

2

y

y

é ù- ×ê úé ù
= = ê úê ú

ê úë û - ×ê úë û

(1)

( )

( )

LOI
LOI LOI

F 2
F 2

F 2 LOI
LOI LOI

Lx sinx 2WP
y Ly cos

2

y

y

é ù+ ×ê úé ù
= = ê úê ú

ê úë û + ×ê úë û

(2)

여기서, LLOI는 장주거리이며, ΨLOI는 진북 (north)

을 기준으로 한 장주 각도를 의미한다. 또한 지

정된 선회방향에 따라 각 Focus 선회중심에 대

한 진입점 들은 아래와 같이 구할 수 있다.

( )
( )

F1 LOI LOIR F1
R F1

F1 LOI LOIR F1

x R cosx
EP

y R siny
y
y

-
-

-

é ù- ×é ù
= = ê úê ú + ×ë û ë û

(3)

( )
( )

F1 LOI LOIL F1
L F1

F1 LOI LOIL F1

x R cosx
EP

y R siny
y
y

-
-

-

é ù+ ×é ù
= = ê úê ú - ×ë û ë û

(4)

Fig. 4. Definition of auto race-track mode

( )
( )

F 2 LOI LOIR F 2
R F 2

F 2 LOI LOIR F 2

x R cosx
EP

y R siny
y
y

-
-

-

é ù- ×é ù
= = ê úê ú + ×ë û ë û

(5)

( )
( )

F 2 LOI LOIL F 2
L F 2

F 2 LOI LOIL F 2

x R cosx
EP

y R siny
y
y

-
-

-

é ù+ ×é ù
= = ê úê ú - ×ë û ë û

(6)

이때, 지상에서 입력된 장주 각도 ΨLOI는 2개의

Focus 선회 중심정과 다음과 같은 관계를 통해

서도 구할 수 있다.

1 F 2 F1
LOI

F 2 F1

x xtan
y y

y - æ ö-
= ç ÷

-è ø
(7)

3.2 유도 제어기 및 비행로직

자동 장주 비행과 자동 8자 비행을 위한 제어

기는 자동조종 및 유도제어기를 기반으로 구현되

는데, 내부 루프인 안정성-조종성 증대장치

(SCAS, stability and control augmentation system)

를 기본으로 속도, 고도 및 방위각 제어기를 외

부 루프로 확장하여 구현한다[2]. 유도제어기는

가시선 유도법칙 (line-of-sight guidance) 및 선회

유도법칙 (loitering guidance)을 복합적으로 조합

하여 각각의 비행모드를 구현하게 된다[3-4].

이때 가시선 및 선회 유도법칙은 실제 무인기

의 OFP (operation flight program) 탑재 소프트

웨어로 구현시 항로점 (waypoint)과 현재 비행체

의 상대위치의 변화 등 에 따라 다양한 비행조건

을 고려하여야 하므로, 유도법칙의 일반화가 필



854 이상종 韓國航空宇宙學會誌

Fig. 5. Line-of-sight guidance

수적이다.

가시선 유도법칙은 Fig. 5와 같이 지정된 초기

항로점 (initial waypoint, WPi)과 목표 항로점

(final waypoint, WPf)을 연결한 직선 비행경로

구간의 방위각 (ψleg)을 추종할 수 있도록 비행체

의 방위각 (ψav)을 제어하는 방식으로 유도 명령

을 식 (8)과 같이 생성한다[5].

( )CMD vLOS avy y y= - (8)

여기서,
1 vir av

vLOS
vir av

x xtan
y y

y - æ ö-
= ç ÷

-è ø
이며, 비행체의 모

든 방위각은 four quadrant inverse tangent를 통

해 p y p- £ < 범위를 갖도록 한다.

선회 유도법칙은 좌선회와 우선회로 구분하며,

Fig. 6은 좌선회 유도법칙을 위한 기하학적 관계

도를 나타내었다. 최종적인 선회 유도법칙은 식

(9)와 같이 결정된다[6-7].

( )
( )

CMD LOI _ psi c av LOI _ xtrkK K XTRK

here, XTRK R D

y y y= - + ×

= -
(9)

예를 들어 Fig. 4에 보여진 무인기의 위치에서

좌선회 장주비행 모드가 인가되면, 우선 비행체

의 현재 위치 WPav = (xav, yav)에서 진입점 EPL-F2

로 가시선 유도법칙에 의해 유도되며, 이후 WPF2

를 선회 중심점으로 삼아 선회 유도법칙을 기반

으로 한 자동선회 비행모드로 진입하게 된다. 비

행체가 선회를 유지하다가 진입점 EPR-F2를 지나

게 되면 다시 가시선 유도법칙에 의해 EPR-F1 진

입점으로 유도되며, 이후 WPF1을 선회 중심점으

로 삼아 선회 유도법칙을 기반으로 한 자동선회

비행모드로 진입하게 된다. 마찬가지로 선회를

유지하다가 진입점 EPL-F1을 통과하게 되면 다시

Fig. 6. Loitering guidance

가시선 유도법칙에 의해 진입점 EPL-F2로 이동하

게 된다.

자동 8자 비행모드의 경우에는 각 Focus 선회

모드를 빠져나와 가시선 유도법칙으로 전환할 때

각각 상대점으로 변경해주면 8자 비행형상을 구

현할 수 있으며, 이때 선회 방향도 변경을 해주

어야 한다.

Ⅳ. 대상 무인기

본 논문의 무인기 대상 비행체는 현재 한국항

공우주연구원에서 무인화 개발을 완료한 독일

Flight Design사의 2인승 LSA급 프로펠러기인

CTLS로 주요 제원은 Table 2에 정리하였다. 개

발된 CTLS 무인기는 자동 원선회 비행모드만이

구현되어 비행시험을 완료한 상태이다.

Fig. 7. Target UAV (CTLS)
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Weight and Dimension

MTOW 600 kg

Empty Weight 310 kg

Length 6.6 m

Height 2.3 m

Wing Span 8.6 m

Performance

Cruise Speed (VC) 115 kts

Stall Speed (VS0) 39 kts

Never Exceed Speed (VNE) 145 kts

ETC.

Powerplant Rotax912 (100 HP)

Parachute BRS 1350

Table 2. CTLS Specification

Ⅴ. 시뮬레이션 결과

5.1 항로점 및 진입점 검증

자동 장주비행 및 8자 비행모드에 사용되는 항

로점과 진입점이 Table 1에서 입력되는 정보에

의해 올바르게 계산되는지를 검증하기 위해

구분 Case1 Case2 Case3 Case4

선회반경(RLOI) 800 m 800 m 800 m 800 m

장주거리(LLOI) 2 km 2 km 2 km 2 km

선회 중심점
(WPLOI)

(2,2.5)
(km)

(-2,2.5)
(km)

(-2,-2.5
) (km)

(2,-2.5)
(km)

장주각도(ΨLOI) 75 deg 45 deg 135deg 105deg

Table 3. Case of waypoint and entry point
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Fig. 8. Results for waypoint and entry point

Table 3의 조건에서 검증하였고, 결과를 Fig. 8에

나타내었다.

5.2 비행모드 시뮬레이션 결과

3장과 4장에서 유도한 자동 장주비행 및 8자

비행모드 검증을 위한 시뮬레이션을 수행하였다.

대상 비행체의 6자유도 비선형 운동모델은 개발

비행시험을 통해 대상 비행체의 공력, 추력 등의

실재 비행특성을 반영한 모델이며, 비행로직은

Stateflow를 사용하여 구현하였다. 자동 장주비행

은 우선회 (Case5) 및 좌선회 (Case6) 2가지 비

행조건에 대해 수행하였으며, 초기 비행체의 위

치는 (0, 0)(m)이고, 비행속도, 고도, 방위각은 각

각 150kph, 700m, 0deg로 설정하였다.

Case5의 시뮬레이션 결과는 Fig. 9에 나타내었

으며, 구현된 비행로직에 의해 우선회 방향을 추

종하기 위해 진입점 EPL-F2로 진입하여 해당되는

진입점들을 통과하며 지정된 장주비행을 수행함

을 확인할 수 있다.

Figure 10은 속도, 고도, 방위각의 명령값과 추

종값을 비교한 것으로, 가시선 유도법칙과 선회

유도법칙이 번갈아 적용되며 추종성능이 정상적

임을 확인할 수 있다.

Figure 11은 좌선회 방향으로 선회방향이 지정

된 경우의 결과를 나타내고 있으며, Fig. 12는 우

선회가 입력된 8자 비행모드의 결과이다. 두 경

우 모두 제안된 비행로직이 정상적으로 동작함을

확인할 수 있다.

구분 Case5 Case6 Case7

선회반경 (RLOI) 800 m 800 m 800 m

장주거리 (LLOI) 2 km 2 km 2 km

선회중심점(WPLOI) (-2,1)(km) (-2,2.5)(km) (-2,-2.5)(km)

장주각도 (ΨLOI) 45 deg 45 deg 135deg

선회 방향 right-turn left-turn

Table 4. Case of simulation
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Fig. 9. Trajectory results (auto race-track, Case5)
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Fig. 10. Command and states histories

(Case5)

Fig. 11. Trajectory results (auto race-track,

Case6)
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Fig. 12. Trajectory results (auto figure-8,

Case7)

Ⅵ. 결 론

본 논문에서는 무인기의 자동선회 비행모드를

확장하기 위한 자동 장주비행 모드와 8자 비행모

드를 구현하고, 관련 알고리즘과 비행로직에 대

한 성능을 시뮬레이션을 통해 확인하였다. 제안

된 비행모드는 자동선회 비행모드의 확장이 가능

하며, 유인기의 장주비행 착륙접근 절차를 따르

는 크기가 큰 중대형급 무인기에 적용하여 이륙

과 착륙과정에서 외부 조종사의 피로도 경감을

통해 비행체의 안정성을 높일 수 있고, 임무수행

에 있어서도 다양한 임무경로를 적용할 수 있어

비행체의 활용도를 확장할 수 있다. 특히 제안된

비행로직은 현재 비행체의 위치 및 상태에 무관

하게 지상관제장치에서 입력된 소수의 입력정보

를 기반으로 자동으로 진입점과 항로점을 계산하

고, 유도법칙을 자동전환하여 지정된 비행경로를

추종할 수 있도록 구현하여 실재 탑재되는 비행

조종컴퓨터의 OFP에 탑재시 적용성이 용이한 장

점을 가지고 있다.
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