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Ⅰ. 서 론

틸트로터 무인기는 회전익 비행과 고정익 비행

이 모두 가능한 비행체 형상을 가지고 있다. 회

전익 모드에서 수직이착륙이 가능하고 고정익 모

드에서 고속 비행이 가능하기 때문에 다양한 임

무를 수행할 수 있는 장점이 있다. 한국항공우주

연구원에서는 2002년부터 현재까지 틸트로터 비

행체에 대한 지속적인 연구가 수행되고 있다.

자동비행 연구의 일환으로 GPS 기반 자동 이착

륙, 점선회, 사전계획, 귀환, 카메라유도, 그리고

충돌회피 등과 같은 다양한 임무비행 소프트웨어

가 개발되었다[1,2].

최근에는 단일 무인기의 성능을 보완하고 유인
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ABSTRACT

In order to improve the capability of mission flight of tiltrotor UAV that has been

developed by Korea Aerospace Research Institute, a simulation study on the formation flight

of autonomous control 5 level has been performed. The formation flight is based on the

centralized method with leader and follower airplanes. The formation flight controller was

verified through numerical simulation with 3 followers and hardware-in-the loop simulation

with 1 follower. This paper describes controller design methods, hardware-in-the-looped

simulation test, and performance verification using simulation.

초 록

한국항공우주연구원에서 개발된 틸트로터 무인기의 임무비행 능력을 높이기 위하여, 무

인기의 자율화 기술 5단계 수준의 편대비행에 대한 연구가 수행되었다. 편대비행은 선행기

와 추종기로 구성된 중앙 집중형 방식이 적용되었다. 편대비행 제어기는 3대의 추종기를

이용한 수치 시뮬레이션과 1대의 추종기를 이용한 하드웨어 기반 시뮬레이션을 통해 검증

되었다. 본 논문에서는 제어기 설계 방법, 하드웨어 기반 시뮬레이션 시험, 그리고 시뮬레

이션을 통한 성능 검증에 대해서 기술하였다.
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기와 협업을 수행하기 위한 목적으로 무인기 편

대비행에 대한 연구가 진행되고 있다. 편대비행

을 통해 연료절감, 항공교통관제 효율증대, 그리

고 협력기반 임무할당이 가능한 장점이 있다.

프랑스 다소 항공은 유/무인기에 대한 진보된

기술과 전문성을 보여주기 위하여 무인전투기 뉴

런(nEUROn), 유인전투기 라팔(Rafale), 그리고

비즈니스 제트 항공기 팔콘(Falcon)의 근접 편대

비행 시험을 2014년에 세계 최초로 수행하였다.

편대비행은 실제 비행시험 시 항공기 간 난기

류와 전자통신장비 간 간섭과 같은 여러 가지 위

험 요소를 극복해야 하는 매우 도전적인 기술로

평가되고 있으며, 무인기 자율비행 기술을 구현

하기 위한 초기 단계로 분류된다.

미국 국방부 무인기 로드맵에서 무인기 자율비

행 기술등급은 총 10단계로 구분된다. 복수 무인

기 운용 기술은 5단계 이상에 해당되는 기술로

써, 5단계 편대비행 기술을 시작으로 10단계 자

율 군집비행 기술까지 확대된다[3].

편대비행 시스템은 무인기간 데이터 통신과 관

제 시스템 구성 방식에 따라 다양한 형태로 구성

될 수 있다. 다양한 편대비행 시스템 구성에 대

한 연구가 각각의 시스템에 대해서 성능 및 장단

점 분석을 주파수 할당, 데이터 부하, 시간지연,

통신거리, 운용인력, 동시통제, 동기화, 그리고 고

장취약성 등을 비교하여 수행되었다[4].

편대비행 기술은 일반적으로 집중형 방식과 분

산형 방식으로 구분된다. 집중형은 선도기를 중

심으로 추종기들의 편대비행이 수행되는 방식이

고, 분산형은 무인기들이 서로의 정보를 활용하

여 독립적인 의사결정에 의한 편대비행이 수행되

는 방식이다. 선도기와 추종기로 구성된 집중형

방식은 초소형 비행체를 기반으로 하여 유도법칙

설계 및 비행시험에 대한 연구가 수행되었다[5].

분산형 방식은 목표점에 대한 비행경로와 비행체

간 거리유지와 같은 상충되는 요구조건을 해결하

기 위한 최적제어 연구와 행위 기반 분산 기법을

활용한 강인 제어 연구가 시뮬레이션 기반으로

수행되었다[6,7].

자동비행 수준까지 개발된 틸트로터 무인기의

자율화 수준을 한 단계 높이기 위하여, 편대비행

제어법칙을 적용한 시뮬레이션 연구가 수행되었

다. 기존 자동비행제어 시스템의 변경을 최소화

하기 위하여 편대비행 방식은 선도기와 추종기로

구성된 집중형 방식이 이용되었다. 본 논문에서

는 집중형 방식의 편대비행 제어법칙 설계, 비행

체 간 통신규약 정의, 하드웨어 기반 시뮬레이션

환경 구축, 그리고 시뮬레이션을 통한 편대비행

성능 검증 및 분석에 대해 기술하였다.

Ⅱ. 본 론

2.1 시스템 구성

2.1.1 비행체

한국항공우주연구원에서 스마트무인기 기술개

발사업(2002~2012, 탐색개발)의 일환으로 터보샤

프트 엔진 기반의 이륙중량 1톤급 틸트로터 비행

체에 대한 개발 및 비행시험이 수행되었다. 이

사업을 통해 획득된 기술을 바탕으로 실용급 틸

트로터에 대한 수요를 대비하기 위하여 로터리

엔진기반의 이륙중량 200kg 급 틸트로터 비행체

에 대한 연구 개발이 수행되었다(2009~2012, 탐

색개발)[8,9]. 그리고 최근에는 실용급 틸트로터

비행체를 이용한 함상운용 기술개발 연구가 수행

되었다(2014~2017, 핵심기술)[10,11]. 편대비행 연

구에서는 함상운용 연구를 통해 획득된 상대항법

기술, 시스템 인터페이스, 그리고 운동모델이 이

용되었다. 실용급 틸트로터 비행체의 간략한 제

원과 함상 이착륙 시험 형상은 Fig. 1에 보였다.

2.1.2 선도기-추종기 인터페이스

편대비행 방식은 기준 비행체를 추종하는 선도

기-추종기(Leader-Follower) 방식이 이용되었다.

함상이착륙 연구를 통해 장착된 상대항법 보정용

통신링크를 활용하여 1:N 통신 기반 집중형 방

식이 고려되었다.

이러한 방식은 제어법칙 설계와 시스템 구성이

복잡하지 않기 때문에 기존 비행제어시스템에 적

용이 어렵지 않은 장점이 있다.

Fig. 1. Specification of 200kg class tiltrotor

UAV and configuration of shipboard

takeoff and landing test
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편대비행을 수행하기 위해 추종기는 선도기의

위치 정보를 알아야하기 때문에 선도기와 추종기

의 통신규약이 추가되었다. 비행체간 통신규약은

함상운용을 위해 적용된 상대항법 통신규약이 일

부 수정되어 이용되었다. 수정된 통신규약에는

선도기의 3차원 위치 정보, 속도 명령, 고도 명

령, 그리고 방위 명령 정보가 포함된다. 비행체

간 통신규약은 Table 1에 보였다.

2.2 제어법칙 설계

2.2.1 비행제어시스템

실용급 틸트로터 무인기에 탑재되는 비행제어

컴퓨터는 TI 사의 DSP 계열인 C2000 32비트 마

이크로컨트롤러 기반으로 제작되었다. 비행운용

프로그램은 실시간 운영체제 없이 펌웨어 기반으

로 개발되었다. 비행운용프로그램 개발 환경과

비행제어컴퓨터 제원은 Table 2에 보였다.

비행제어컴퓨터는 내부에 대기센서를 포함하고

있고, NovAtel 사의 RTK-GNSS 수신기 기반으

로 개발된 항법컴퓨터, CK Design 사의 선형 작

동기, 그리고 Pegasus 사의 로터리 작동기와 연

결되어 비행제어시스템으로 구성된다. 시뮬레이

CPU Single Board / 32-bit DSP (28346)

I/O System
RS-232×12 / PWM×12

Analog In.×16 (with pressure
sensors)

Data
Processing

Hardware Interrupt

OS N/A (Firmware)

IDE Code Composer Studio 7.x

Language C

Table 2. Specification of flight control

computer

션 환경에서는 비행제어컴퓨터에 센서 및 작동기

모사 기능이 연결되어 이용되었다.

2.2.2 편대비행 제어법칙

틸트로터 비행제어컴퓨터에 탑재된 비행제어소

프트웨어는 항법정보 기반 자동비행 제어기, 고도

/속도/방위 유지를 위한 외부루프제어기, 자세제

어를 위한 내부루프제어기, 로터의 회전속도 유지

를 위한 로터가버너, 그리고 조종면 분기 명령을

처리하는 조종믹서로 구성되어 있다. 내부루프와

외부루프는 비례-적분 구조로 설계되어 있고, 자

동비행 제어기는 비례 제어기 구조가 공통적으로

적용되었다. 본 연구에서 구현된 편대비행 제어

기는 자동비행 제어기 그룹에 위치한다.

편대비행은 선도기 위치에서 설정된 오프셋 지

점을 추종하는 개념이 적용되었다. 운용성을 고려

하여 추종기의 편대비행 모드가 활성화 되면 고

도와 속도 명령은 선도기 위치 중심으로 설계 반

경  안에 진입하기 위해 관제 노브 명령 값이

이용되고, 방위 명령은 선도기 추종을 위해 계산

된 명령 값이 이용된다. 기준 반경  내에 도달

하면 추종기에서는 선도기 정보 수신, 목표점 계

산, 좌표 변환, 상대 오차 계산, 그리고 속도/고도

/방위 명령 계산이 수행되고, 속도와 방위 명령은

편대비행 제어기 명령으로 자동 전환된다.

편대비행 제어명령을 계산하기 위하여 선도기

의 오프셋 지점에 목표점을 설정한다. 목표점은

NED (North-East-Down) 좌표계로 계산된다.

    
      

       (1)

여기서 는 north, east, down, 는 추종

기, 은 선도기, 그리고 는 오프셋을 나타낸

다. 추종기의 목표점은 다음과 같이 변환될 수

있다.

Byte Description Range Res. Unit Type

0~2 Header (0xB56206) N/A N/A N/A

3~6

7~10 GPS longitude -180~180 1e-7 deg INT32

11~14 GPS latitude -180~180 1e-7 deg INT32

15~16 GPS altitude -100~8000 0.25 m INT16

17~44

45~46 Speed CMD 0~300 1 km/h UINT16

47~48 Altitude CMD -100~8000 1 m UINT16

49~50 Heading CMD 1~360 1 deg UINT16

51~62

63~64 CRC16 (from3 to62) N/A N/A N/A UINT16

Table 1. Data protocol for leader and follower
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    
       

 (2)

여기서 는 비행체 동체 좌표계(Aircraft

Body-Axes, ABC)에서의 위치 정보이고 는

NED에서 ABC로 변환 행렬이다. 변환행렬 는

다음과 같이 구성된다.














  
  
   

(3)

여기서  는 롤, 피치, 요 각도이고,  

는 cos sin을 나타낸다. 선도기-추종기 편대

비행 구성은 Fig. 2에 보였다.

추종기의 속도와 방위 명령은 상대 위치 오차

를 이용하여 선도기의 명령 정보를 보상하는 비

례 제어기가 적용되었고, 고도 명령은 선도기의

명령 정보가 직접 이용되었다. 제어기는 다음과

같이 표현된다.

   

   

   
(4)

여기서 는 추종기의 명령, 는 선도기의

명령,  는 종/횡 방향에 대한 이득 값, 그리

고  는 종/횡 방향 위치 오차를 타나낸다.

종 방향 위치 오차는 설계 매개변수 에 의해

크기가 제한된다.

    where  ≤  ≤  (5)

횡 방향 위치 오차는 방위 축에 대한 진동을

방지하기 위하여 1m 이상일 경우 적용되고, 종

방향 채널과 같이 설계 매개변수 에 의해 크

기가 제한된다.

Fig. 2. Configuration of formation flight

based on leader-follower

Fig. 3. Structure of formation flight controller

i f   ≥ 
    where  ≤  ≤ 

else
  

(6)

속도와 방위 채널 제어기에는 이득 값 튜닝을

위하여 승수(multiplier)가 각각 적용되었다. 편대

비행 제어기 구조는 Fig. 3에 보였다.

2.2.3 MATLAB 시뮬레이션

MATLAB 시뮬레이션을 이용한 편대비행 제

어기 검증에서는 1대의 선도기와 3대의 추종기가

이용되었다. 비행체 운동모델은    상태변수

로 구성된 단순화된 운동 모델이 이용되었다. 상

태 단위는 [m/s]과 [rad]이 사용되었다.

 cos  sin  
 

 
 

(7)

운동 모델에서 속도, 고도, 그리고 방위유지모

드에 대한 설계 조건을 고려하면, 유지모드에 대

한 응답 특성은 다음과 같은 2차 방정식으로 표

현될 수 있다.

   (8)

여기서 는 편대비행 제어법칙 명령 값이고,

댐핑 와 주파수 는 유지모드 설계 조건으로

각각 0.7과 1.0의 값을 갖는다. 입력 변수 는 식

(8)을 이용하여 다음과 같이 표현된다.

 

 

(9)
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Type u [m/s] h [m] psi [deg]

Leader 30 30 45

Follower-1 20 10 -40

Follower-2 20 20 150

Follower-3 20 50 -20

Table 3. Initial condition of simulation

편대비행을 위한 속도와 방위 명령 설계 조건

은 상대위치 오차 50m 이상에서 최대 10m/s와

10도로 설정되었다. 이득 값과 설계 매개변수는

식 (4)에서 다음과 같이 계산된다.

          

시뮬레이션에서는 추종기의 상대위치 오차를

직관적으로 분석하기 위하여 편대비행 목표점이

선도기의 위치와 동일하게 설정되었다. 그리고

시뮬레이션 시작 10초 후 편대비행 모드로 자동

전환되도록 구현되었다. 편대비행 모드로 전환되

면 편대비행 제어기에 의해 속도, 고도, 그리고

방위명령이 생성된다. 시뮬레이션 초기 조건은

Table 3에 보였다. 그리고 시뮬레이션 결과는

Fig. 4와 Fig. 5에 각각 보였다.

Fig. 4. Simulation results of 3D trajectories

Fig. 5. Simulation results of speed, down,

and heading angle

Fig. 6. Configuration of flight control

computers for L-F connection

2.3 시뮬레이션 환경 구축

2.3.1 비행제어컴퓨터

편대비행 모드에 사용되는 비행체 위치와 명령

정보를 송/수신하기 위하여, 함상운용 상대항법

장비와 연결되는 직렬통신(RS-232C, 115k bps)

채널이 2대의 비행제어컴퓨터 인터페이스에 사용

되었다. 선도기와 추종기의 비행제어컴퓨터 연결

형상은 Fig. 6에 보였다.

선도기와 추종기의 데이터 통신을 위하여 비행

체간 통신규약을 처리하는 소프트웨어 모듈이 추

가되었다. 선도기의 비행운용프로그램은 데이터

송신 기능이 추가되었고, 추종기의 비행운용프로

그램은 데이터 수신 기능이 추가되었다.

Fig. 7. Hierarchy structure of flight control

logic

Fig. 8. Configuration of portable ground

control system
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Fig. 9. GUI of ground control SW for

formation fl ight operation

Fig. 10. GUI of 3D visualization SW

비행운용프로그램의 제어법칙 소프트웨어는 계

층 구조로 설계되었다. 계층 구조는 함수 기반의

모듈로 관리된다. 각각의 모듈은 조종믹서, 로터

가버너, 안정성 및 조종성 증대, 유지모드, 항법

기반비행, 그리고 비상대처로 구성되어 있다. 여

기서 항법기반비행 모듈은 점항법, 사전계획, 자

동이착륙, 그리고 GPS수동모드로 구성되어 있다.

편대비행 모드는 항법기반비행 모듈 계층에 추가

되었고 추종기의 비행운용프로그램에만 적용되었

다. 편대비행모드가 포함된 비행제어법칙 계층

구성은 Fig. 7에 보였다.

2.3.2 지상관제

기존의 틸트로터 무인기 지상관제는 차량형 스

테이션 개념으로 개발되었으나 최근 함상이착륙

운용 연구를 통해 선박의 좁은 공간에서 운용이

가능하고 손으로 운반이 가능한 소형 시스템으로

개조 및 개발되었다. 지상관제시스템 형상은 Fig.

8에 보였다.

단일 비행체 운용을 위해 개발된 지상관제시스

템의 운용소프트웨어는 편대비행 운용에 필요한

최소 기능이 추가되어 수정되었다. 편대비행 모

드는 함상이착륙 연구에서 사용된 상대항법 모드

가 이용되었다. 편대비행 정보는 추종기가 운용

되는 지상관제시스템의 방위계와 지도에 각각 도

시되도록 구성되었다.

방위계에는 운용되는 비행체를 기준으로 상대

위치가 표시된다. 편대비행 운용을 위해 수정된

지상관제 소프트웨어의 그래픽 사용자 인터페이

스는 Fig. 9에 보였다.

2.3.3 3D 영상

3D 영상을 도시하기 위한 소프트웨어는 Direct

3D API를 이용하여 개발되었다. 객체 생성을 위

한 CGrid, CCube, CCircle, 그리고 CRect와 같은

클래스가 먼저 개발되었고, 객체 생성 클래스를

이용하여 비행체, 궤적, 지면, 그리고 건물이 생

성되었다.

사용자 인터페이스를 위하여 마우스 입력 기반

의 확대, 축소, 그리고 회전 기능이 구현되었다.

비행체 자세 및 위치 정보는 UDP 통신을 통해

전송받는다. 3D 영상 소프트웨어의 그래픽 사용

자 인터페이스는 Fig. 10에 보였다.

2.3.4 시스템 통합 구성

틸트로터 무인기 편대비행 시뮬레이션을 수행

하기 위하여 2대의 운동모델컴퓨터, 2대의 지상

관제컴퓨터, 2대의 비행제어컴퓨터, 2대의 통신모

사장비, 그리고 1대의 3D 영상컴퓨터가 이용되었

Fig. 11. Block diagram for L-F formation flight simulation of tiltrotor UAVs
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Fig. 12. Configuration of L-F formation

flight simulation test

다. 전체 시스템 구성과 시험 환경은 Fig. 11과

Fig. 12에 각각 보였다. 실시간 시뮬레이션에서는

하드웨어 장비 제한으로 추적기를 1대로 제한하

였다.

실제 시스템의 운용모드 변경을 최소화하기 위

하여 지상관제컴퓨터 1대는 선도기를 독립적으로

운용하고, 나머지 1대는 추종기를 운용하도록 구

성되었다. 편대비행 정보는 상대항법 정보의 형

식으로 변환되어 지상-탑재 통신규약을 통해 추

종기가 운용되는 지상관제컴퓨터에 전송된다. 편

대비행 명령 및 상태정보는 추종기가 운용되는

지상관제컴퓨터에서만 사용이 가능하다.

2.4 시뮬레이션 결과

2.4.1 시뮬레이션 시나리오

틸트로터 무인기에 적용되는 편대비행 제어법

칙 모드에 대한 검증을 위하여 저속 및 고속비행

모드에 대한 통합 시뮬레이션 시나리오가 구성하

였다. 선도기는 자동이륙 후 반경 500 m 점항법

(Point Navigation, PN)을 수행하면서 추종기의

편대비행을 유도하였다. 선도기의 내부 조종사는

점항법 모드에서 속도 명령을 50 km/h 단위로

증속 및 감속을 시켰다. 추종기의 내부 조종사는

자동이륙 후 속도/고도/방위 유지모드로 전환하

여 선도기의 비행 영역으로 진입시킨 후 각각의

속도 조건에서 편대비행 제어법칙 성능을 확인하

였다. 틸트로터 무인기 편대비행 검증을 위한 시

뮬레이션 시나리오는 Table 4에 보였다.

2.4.2 결과 및 분석

추종기의 편대비행모드가 선택되면 선도기와

설정된 상대거리를 유지하면서 점항법 궤적에 진

입하게 된다. 편대비행 제어법칙 성능은 선도기

와 추종기의 상대거리를 통해 확인이 가능하다.

증속 조건에서 편대비행 성능은 시뮬레이션 시간

160초에서 400초 구간에서 상대거리를 통해 확인

이 가능하다. 증속 조건에서 편대비행 궤적은

Fig. 13에 보였다. 감속 조건에서는 편대비행 모

Fig. 13. Simulation results of 3D trajectories

of L-F formation flight in speed-up

condition

No.
Operation Mode [m, km/h]

Note
Leader Follower

1 Auto Take-off Stand by
2 PN (100m, 50km/h) Auto Take-off
3 PN (100m, 50km/h) FF On Rel. dis. (aft. 35m)
4 PN (100m, 100km/h) FF On Leader speed up
5 PN (100m, 150km/h) FF On Leader speed up
6 PN (100m, 150km/h) FF Off > Hold FF off check
7 PN (100m, 150km/h) FF On FF on check
8 PN (100m, 100km/h) FF On Leader speed down
9 PN (100m, 100km/h) FF Off > Hold FF off check
10 PN (100m, 100km/h) FF On FF on check
11 PN (100m, 50km/h) FF On Leader speed down
12 PN (100m, 50km/h) FF Off > Hold FF off check
13 PN (100m, 50km/h) FF On FF on check
14 Auto Hover FF Off > Hold
15 Auto Hover Auto Hover
16 Auto Landing Auto Landing

Table 4. Scenario of formation fl ight simulation test for tiltrotor UAVs
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Fig. 14. Simulation results of 3D trajectories

of L-F formation flight in speed-

down condition

드 Off/On을 통해 상대항법 성능을 확인하였다.

선도기의 점항법 궤적 내에서 편대비행 모드가

해제되면 유지모드로 자동 전환되고 방위 노브에

설정된 명령 값에 의해 점항법 궤적에서 이탈하

는 것을 확인할 수 있다. 궤적 이탈을 확인한 후

상대항법 모드로 전환시키면 ±5 m 내에서 설정

된 상대거리를 유지하는 것을 확인하였다. 편대

비행 모드 Off/On 시험에 대한 편대비행 궤적은

Fig. 14에 보였다.

유지모드에서 상대항법 모드로 전환시켰을 경

우 목표 상대거리에서 약 ±10 m 정도의 오버 슛

이 발생하였으나 수렴하게 되면 ±5 m 내에서 상

Fig. 15. Simulation results of relative distances,

CAS, tilting angle, RPM, and governor

command

Fig. 16. Simulation results of control inputs

대거리가 유지됨을 Fig. 15에서 확인할 수 있다.

틸트로터 무인기는 회전익 모드에서 고정익 모

드로 전환 시 콜렉티브 피치 각도와 플랩 각도

제어를 위해 속도 혹은 틸트 각도에 연동된 명령

이 필요하다. 천이가 완료되는 고정익 모드 진입

속도에서 콜렉티브 피치 각도 약 25도와 플랩 각

도 약 10도가 요구된다. 속도에 연동된 조종면

변화는 Fig. 16에 보였다.

편대비행 시뮬레이션에서 외란 모델은 비활성

화 되어 있으나, 선도기가 감속할 때 추종기가

상대 위치 오차를 줄이기 위해 피치 자세 각을

이용하여 감속하는 특성이 보였다. 고정익 모드

진입 속도에서 트림 피치 각도는 약 5도가 요구

된다. 편대비행 성능을 높이기 위해서는 비행제

어법칙 유지모드에 대한 응답 특성 향상이 필요

할 것으로 예상된다.

Fig. 17. Simulation results of roll, pitch, and

yaw status
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V [km/h]    

0 0.1 0.007 50 100

150 0.15 0.014 50 150

Table 5. Design parameters for L-F formation

flight controller

시뮬레이션에서 사용된 최종 설계 변수 값은

Table 5에 보였다. 편대비행 시뮬레이션 결과 중

조종입력과 자세정보는 Fig. 16과 17에 각각 보

였다.

Ⅲ. 결 론

본 연구에서는 틸트로터 무인기 시스템을 활용

하여 편대비행 기술에 대한 기초연구가 수행되었

다.

틸트로터 비행체는 회전익 및 고정익 모드 비

행이 가능하기 때문에 편대비행 기술 개발 시 두

가지 비행조건이 모두 고려되었다. 편대비행 기

술개발을 위하여 편대비행 제어법칙 설계, 비행

체 간 인터페이스 설계, 편대비행 운용방법 연구,

지상관제시스템 개조, 3D 영상 SW 개발 그리고

하드웨어 기반 시뮬레이션 시스템 구축 등과 같

은 연구가 수행되었다.

시뮬레이션 연구에서는 MATLAB 기반 1:3 편

대비행과 실시간 시뮬레이션 기반 1:1 편대비행

이 수행되었고, 목표점에 대한 추종기의 위치 오

차를 통해 편대비행 성능이 확인되었다.

본 연구를 통해 개발된 편대비행 기초기술은

앞으로 틸트로터 무인기 편대비행을 이용한 광역

감시체계 구축 및 틸트로터 무인기 복수운용을

통한 상시감시체계 구축과 같은 자율화 기술 수

준이 높은 후속 연구와 틸트로터 비행체를 이용

한 편대비행 연구 시 활용될 수 있다.
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