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ABSTRACT

Tailless aircraft have advantages of low visibility compared to conventional aircraft, but 

drawback of poor stability as well which makes designing controller difficult. The controller 

design is more difficult, especially when the center of gravity moves due to store release or 

fuel consumption during flight. In this paper, an L1 adaptive controller is proposed as a way 

to overcome these problems. The reliability and performance of the controllers were verified by 

non-linear simulations. RPV Flying Quality Design criteria were used for design criteria. Using 

the simulation, it is shown that the adaptive controller maintains stability of the unmanned 

aircraft for sudden large change in the inertial properties. It is also shown that the calculation 

burden can be reduced when it is used with the gain scheduling method.

초   록

무미익 항공기는 꼬리 날개가 없기 때문에 일반적인 형태의 항공기에 비해 피탐성 낮으나 안정

성이 좋지 않아 제어기를 설계하는 것이 쉽지 않다. 특히 비행 중에 임무장비 투하나 연료 소모 

등에 의해 무게중심의 위치가 변화하는 것을 고려한다면 제어기 설계는 더욱 더 어렵게 된다. 본 

논문에서는 이러한 문제점을 극복하기 위한 방법으로 L1 적응제어 방식을 제안하며 비선형 시뮬레

이션을 통하여 제어기의 안정성과 성능을 검증하였다. 설계지표 선정을 위해 RPV Flying Quality 

Design criteria의 내용을 참고하였다. 시뮬레이션을 이용하여 급격한 관성량의 변화에 대해 설계된 

적응제억기가 무미익 항공기 안정성을 유지하는 것을 보이고, 이득 스케쥴링 기법과 함께 사용 시 

계산량이 줄어들 수 있음을 확인하였다.
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Ⅰ. 서  론

현대 사회는 목적과 용도에 따라 다양한 종류의 

무인기가 개발되고 있다. 지난 십수년간 미국에서는 

무미익 형상을 특징으로 갖는 X-series에 대한 실험

적 연구를 진행하고 있으며[1] 프랑스, 스페인, 이탈

리아등의 국가가 협업하여 만든 Neuron[2], 영국의 

Taranis[3] 중국의 Lijian[4]과 러시아의 Skat[5]등 각

국이 경쟁적으로 무미익 형상에 대한 연구 개발을 

진행하고 있다. 이처럼 무미익 형상에 대한 연구가 

부각되는 이유는 무미익 형상의 항공기가 기존의 형

상에 비해 높은 양항비, 낮은 레이더 단면적에 의한 

저피탐성 등 높은 전술적 가치를 가지고 있기 때문

이다. 그러나 무미익 형상의 항공기는 이러한 장점에 

반해 제어가 어려운 것으로 알려져 있는데 이는 꼬

리 날개가 없기 때문으로 역요 현상 회복, 실속 회복

성 불리 등의 안정성이 부족할 뿐만 아니라 엘리베

이터와 러더의 부재로 인한 조종력 역시 부족하기 

때문이다[6]. 이러한 문제를 해결하기 위하여 미국에

서 개발한 X-Series 중에서 X-36은 진보된 플라이 바

이 와이어와 비행조종시스템을 통해 스플릿 에일러

론과 플레퍼론, all-moving canard fore-plane과 같은 

조종면의 변화를 이용하였으며[7], 추력 벡터제어 및 

적응 신경망을 활용한 제어기법을 도입하였다. 그리

고 X-45에서는 wing tip 또는 spoiler-slot-deflector과 

integrated/adaptive flight control[8] 기술을 적용하

여 고 받음각에서 더 효과적인 횡방향 안정성을 확

보할 수 있도록 하였으며 L1 적응제어를 통해 무인

항공기의 불확실성에 강건한 제어기를 설계한 것을 

확인할 수 있다[8]. L1 적응제어 방식은 X-45 항공기

의 개발에 사용되었을 뿐만 아니라 국내 연구[9] 및 

해외 연구[10] 사례 등을 통해 그 성능이 검증된 제

어 방식이다.

본 논문에서는 L1 적응제어 기법을 이용하여 비행

중 항공기의 무게 중심의 변화에 대해 강건한 제어

성능을 갖는 제어기를 설계하였으며 비선형 시뮬레

이션을 통해 성능 검증을 수행하였다. 유인 항공기의 

경우 MIL-STD-1797A를 기반으로 한 비행성과 조종

성 등 항공기의 성능을 객관적으로 평가할 지표가 

있는 반면 무인 항공기는 이러한 성능지표가 존재하

지 않는다. 따라서 본 논문에서는 미공군에서 발표한 

RPV(Remote Pilot Vehicle) Flying Quality Design 

criteria[11]를 참조하여 무인 항공기의 제어 요구 성

능을 제안함과 동시에 이를 만족하도록 제어기를 구

성하는 것을 목표로 연구를 진행하였다. 

2장 본론은 시뮬레이션 구조에 대한 설명을 한 후 

L1 적응제어를 포함한 제어기에 대한 내용을 정리하

고 RPV 문서를 기반으로 무인 항공기가 유지해야할 

제어 성능에 대한 내용을 제안한다. 그 후 검증시나

리오를 설명 후 시뮬레이션 결과에 대한 분석을 통

해 제어기 성능에 대한 검증을 완료하는 것으로 구

성 하였다.

Ⅱ. 본  론

2.1 항공기 비선형 모델 및 제어기 구조

2.1.1 비선형 모델

MATLAB/Simulink를 기반으로 하여 항공기의 비

선형 모델을 구성하였으며 그 내용은 다음과 같다. 

항공기의 현재 상태를 입력으로 받아 공기 밀도를 

계산하는 대기모델과 공기밀도와 현재 항공기 상태

를 입력으로 받아 공력에 의한 힘과 모멘트를 계산

하는 공력모델 항공기의 추력을 계산하는 추력모델 

그리고 중력상수를 계산하는 중력모델로 구성되어 

있으며 각각의 모델에서 계산된 힘과 모멘트를 결합

하여 항공기의 상태를 업데이트하는 오일러 각 기반 

6자유도 방정식으로 구성되어 있다[13]. 6자유도 운

동 방정식의 계산은 수식 (1)~(6)을 통해 이루어진다. 

Table 1은 수식에 사용된 문자를 설명한 표이다. 본 

시뮬레이션 모델에서는 gust와 같은 외란에 의한 효

과는 고려하지 않았으며 Fig. 1은 비선형 모델의 흐

름도를 간략하게 나타낸 그림이다.

  













 ×
 

(1)

  

 ×

  (2)

  
  (3)

  











 








 (4)

 

Variable Description

 Force

 Aircraft mass

 Aircraft velocity

 Aircraft angular rate

 Aircraft acceleration

 Moment

 Moment of inertia

subscript  Aircraft body axis

subscript  body axis component

Ta b l e  1. Sy m b o l  D e s c r i p t i o n
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F i g . 1. F l o w Cha r t  o f  No n l i n e a r  M o d e l

동체 고정 좌표계의 회전 운동은 아래와 같이 표

현된다. 

  








 
  ×

(5)

동체 고정 좌표계에서의 각속도 벡터   와 오

일러 각 변화율    


 을 관계식은 아래와 같다.
























 tansin tancos

 cos sin
 sincos coscos











(6)

그리고 시뮬레이션에 활용된 대기 모델과 중력모

델은 Simulink의 기본 모델을 활용하였으며 공력모

델은 항공기의 속도와 받음각 옆미끄럼각을 입력으

로 받는 3차 테이블 형태로 구성하였다. 마지막으로 

추력모델 역시 테이블 형태로 구성하여 조종사의 레

버위치에 따라 발생하는 추력이 결정되도록 구성되

어 있다.

2.1.2 제어기 구조

안정적인 제어를 위해 사용된 제어 구조는 다음과 

같다. 항공기의 불확실성에 강건한 적응제어 알고리

즘을 추가한 안정성 증대 루프(SAS)와 운용자가 원

하는 제어 성능(예 : Overshoot 20% 이내, setling 

time 5초 이내 등)을 만족하는 제어를 위한 PID제어 

방식의 조종성 증대 루프(CAS)로 구성되어 있다. 

2.2 적응제어

2.2.1 L1 적응제어

L1 적응제어는 ‘Naira Hovakimya과 Chengyu Cao’

에 의해 제안된 적응제어 이론으로 기존의 적응제어 

방식에 저역통과 필터를 추가하여 큰 적응 이득을 

사용하더라고 고주파의 제어 입력이 생성되지 않도

록 구성한 방식이다[12]. 일반적으로 큰 제어 이득을 

사용할 경우 높은 강건성을 확보할 수 있지만 안정

성 여유가 줄어들며 진동이 심해지는 현상을 볼 수 

있는데 L1 적응제어 방식에서는 저역 통과 필터를 

통해 고주파의 제어 입력이 생성되지 않기 때문에 

강건성과 제어성능을 동시에 만족할 수 있다[14]. L1 

F i g . 2. L1 Ad a p t i v e  c o n t r o l  Lo o p  [6]

적응제어기 기법은 States Predictor, Adaptive Law, 

그리고 Control Law 총 세부분으로 구성이 되어 있

으며, Fig. 2는 L1 적응제어의 구조를 나타낸 그림이

다.

2.2.2 St a t e  Pr e d i c t o r

State Predictor는 적응제어를 통해 추종할 항공기

의 기준 모델을 생성하는 부분이다. 본 논문에서는 

사용한 기준 모델은 무미익 형상의 항공기의 세로방

향 선형 모델에 LQR제어를 통해 안정성이 증가된 

모델을 사용하였다. 세로방향 선형 모델의 상태와 입

력 정보는 Table 2에 나와 있다. LQR 제어 이득 값

은 MATLAB의 내장함수 기능을 통해 구하였다. 제

어이득을 계산할 때 사용한 가중행렬 Q와 R값은 아

래와 같이 선정하였는데 기준 모델에서는 항공기 속

도는 자동으로 제어가 가능하다고 가정하였기 때문

에 자세의 안정성만을 고려하였다.

      

  
(7)

LQR 제어 방식을 통해 얻은 세로방향 기준모델은 

다음과 같다.

 











   
   
   

   

      

        

(8)

Symbol Description Unit Input/State

 Forward velocity m/s State

 Vertical velocity m/s State

 Pitch angular rate deg/s State

 Euler pitch deg State

 Elevator deg Input

Ta b l e  2. Lo n g i t u d i n a l  m o d e l  i n f o r m a t i o n
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2.2.3 Ad a p t i v e  La w

Adaptive Law의 역할은 projection 기법[15]을 적

용하여 현재 항공기의 출력과 앞 절에서 설명한  

State Predictor의 모델의 출력과 상태 비교를 통해 
의 값을 유추하는 과정이며 이에 사용되는 수

식은 다음과 같다.

  Pr  
  Pr  
  Pr  

(9)

는 순서대로 항공기 상태의 불확실성, 항공기 

입력의 불확실성, 모델 자체의 불확실성을 의미한다

[14]. 그리고 앞선 수식에 나와 있는 는 Adaptive 

gain이며 는 항공기의 현재 상태와 State Predictor

의 차이를 의미한다. 불확실성 는 초기에는 예

측치를 통해 임의로 선정을 하고 선형모델을 통해 

제어 성능을 검증하는 절차 단계에서 불확실성의 경

향성을 보고 최종값을 선정하였다[16].

2.2.4 Co n t r o l  La w

Control Law는 Adaptive Law에서 생성된 불확실

성과 현재 항공기의 상태의 비교를 통해 모델 입력

을 생성하는 역할을 한다. 아래 수식은 Control Law

의 기본 구조를 나타낸 수식이다.



 (10)

Control Law에는 L1 적응제어의 특징이라고 할 

수 있는 저역 통과 필터가 포함되어 있다. 저역 통과 

필터의 차단 주파수는 기준모델의 L1-norm의 크기와 

불확실성을 고려하여 선정해야 한다. 아래 Fig. 3은 

기준모델을 L1-norm 해석한 그래프이다. Fig. 3에서 

나타내는 실선은 max로 L1 적응제어에 사용하는 

F i g . 3. L1 n o r m  An a l y s i s

저역 통과필터의 주파수를 결정하는 요소이다. 저역

통과필터의 차단 주파수는 max보다 작아지는 주파

수 영역인 14이며 이는 2.2.2절에서 설명한 기

준모델의 고유진동수인 2.16보다 크기 때문에 

적절한 값으로 판단된다[16].

2.2.5 적응제어 알고리즘 검증

L1 적응 제어기를 비선형 모델에 적용하기 전에  

무미익 항공기의 선형모델을 이용하여 제어 성능에 

대한 연구를 진행하였다. Fig. 4는 알고리즘 검증을 

위한 구성도이며 State Predictor는 LQR제어를 통해 

안정성이 확보된 Reference Model이 있으며 AC는 

무미익 형상 항공기의 선형 모델을 의미한다.

Figures 5, 6은 시뮬레이션을 검증하는데 사용된 불

확실성 그래프이다. 앞선 가정에서 속도는 제어가 잘

된다고 하였기 때문에 자세와 각속도에 대한 불확실

성만 고려하였다. 

F i g . 4. Li n e a r  M o d e l  f o r  L1 V a l i d a t i o n

F i g . 5. M o d e l  I n p u t  U n c e r t a i n t y ()

F i g . 6. M o d e l  St a t e s  U n c e r t a i n t y ( ) 
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F i g . 7.   a n d  E l e v a t o r

적응제어에 사용되는 reference model은 SAS Loop

에 대한 알고리즘만 적용이 되어 있으며 자세제어를 

위한 PID제어기를 포함한 적응제어의 성능은 Fig. 7

과 같다. 

Figure 7의 첫 번째 그래프는 사용자의 입력에 대

해 항공기 모델이 얼마나 잘 추종하는지를 나타내며, 

두 번째 그래프는 이 때 항공기의 조종면 입력을 나

타낸다. 이를 통해 Figs. 5, 6 수준의 외란에 대해 강건

한 L1 적응제어기가 설계되었음을 확인할 수 있었다. 

2.3 RPV FLYI NG QUALI TIES DESIGN CRITERI A

RPV 문서는 미국 공군의 무인기 비행성 정의 문서

인 AFFDL-TR-76-125[11]을 참고하였다. 해당 문서에

서는 무인 비행체의 비행성 수준에 따라 분류하였으

며 자동 비행의 분류 및 각 분류에 따른 성능 지표를 

제안한 내용을 포함하고 있다. 

본 논문에서는 항공기의 전 영역을 다루는 것이 아

닌 순항상태에서 성능을 평가하기 때문에 많은 요구 

항목들 중에 자세 유지 요구도, 과도응답 요구도에 대

한 내용을 제어 검증 항목으로 선정함과 동시에 무인

기의 성능 지표로 제안한다. Table 3은 AFFDL-TR-76- 

125에 명시되어 있는 자세 유지 요구도와 과도 응답 

요구도를 나타낸 표이다.

비선형 시뮬레이션을 통하여 위의 표의 성능을 만

족하는 제어 이득 값을 선정하였으며 Fig. 8은 외란

Category Roll Pitch

Attitude 
maintense

±1.0 deg ±0.5 deg

Transient 
response

Overshoot not 
exceeding 20%

Overshoot not 
exceeding 20%

Velocity 
change

•
Maintain within 

5% of the 
current speed

Ta b l e  3. RPV  Pe r f o r m a n c e  i n d i c a t o r  [11]

Category
Maximum 

change
Performance

Attitude maintense 0.031deg 6%

Transient response 0.49deg 35%

Velocity change 2m/s 20%

Ta b l e  4. Pe r f o r m a n c e  a n a l y s i s

F i g . 8. D e s i g n e d  RPV  c o n t r o l  Pe r f o r m a n c e  

이 없는 상태에서 제어 성능을 확인한 그래프이다. 

Table 4에서 제어성능은 최대변화량을 허용오차로 

나눈 후 백분율로 변화한 값으로 이 값이 100%를 넘

을 때 허용오차를 벗어난 것으로 판단할 수 있다.

2.4 알고리즘 검증 비선형 시뮬레이션

2.4.1 시나리오 선정

  본 논문에서는 L1 적응제어기의 성능을 검증을 위

한 시나리오로서 항공기의 무게중심 변화를 선정하

였다. 무게중심의 변화를 검증 시나리오의 주제로 선

정한 이유는 임무장비의 활용(예 : 폭탄 투하)이나 

연료소모 등 실제 항공기를 운영하는데 다양한 요인

에 의해 무게중심의 변화가 일어날 수 있기 때문이

며 기존 연구를 통해 항공기의 무게중심은 세로방향

의 안정성에 많은 영향을 미치는 것으로 잘 알려져 

있기 때문이다[17]. 이에 따라 시나리오 검증을 위한 

핵심 요소로 무게중심이 변화로 선정하였다.

2.4.2 시뮬레이션 초기 값

시뮬레이션을 위한 항공기의 초기 상태는 고도 

9144m 속도 195.072m/s일 때 트림 조건으로 선정하

였으며 그 내용은 Table 5와 같다.

Trim Variable Trim Value Unit

[U V W] [195.072 0 0] m/s

[p q r] [0 0 0] deg/s

[     ] [0 2.9614 0] deg

Altitude 9144 m

Ta b l e  5. I n i t i a l  Co n d i t i o n  o f  s i m u l a t i o n
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2.4.3 성능 검증을 위한 시뮬레이션 결과 및 해석

적응제어를 포함한 제어기의 성능을 검증하기 위

한 사용한 시뮬레이션 시나리오는 총 3가지이다. 첫 

번째 시나리오는 트림 상태의 항공기에 =13°(trim 

기준 +10도) 상승하는 명령을 통해 항공기의 자세가 

변화하는 것을 확인하고 약 20초가 되는 시점(정상상

태 도달)에 임의의 효과에 의해 항공기의 무게 중심

이 약 73cm(전체 길이의 약 10%) 뒤로 이동한 상태

를 유지하는 것으로 가정하였다. 이 때 SAS Loop에 

적응제어가 적용되어 있지 않은 방식(NonAdaptive)

과 적응제어가 적용되어 있는 방식(Adaptive)의 시뮬

레이션 결과를 비교하였다. Figs. 11, 12는 시뮬레이

션 결과 그래프이다.

외란에 대한 L1 적응제어의 성능을 분석하기 위해 

Figs. 9, 10에서 시뮬레이션이 시작한 후 20초부터 항

공기의 상태를 확인해보면 적응제어를 적용하지 않

은 항공기는 발산하기 시작하여 약 23초가 되는 시

점에 제어가 불가능 한 상태가 되는 것을 확인할 

F i g . 9 . Ca s e  1 : Ai r c r a f t  At t i t u d e

F i g . 10 . Ca s e  1 :   v e l o c i t y

F i g . 11. Sc e n a r i o  F i g u r e

수 있다. 반면 L1 적응제어를 적용한 항공기의 시뮬

레이션 결과는 무게중심이 변한 20초에 항공기의 자

세가 한번 흔들리는 현상이 있으나 2~3초 이내에 자

세가 수렴하여 안정적으로 비행하는 것을 확인할 수 

있다.

다음 검증 시나리오는 트림 상태의 항공기에 

=13° (trim 기준 +10도) 상승하는 명령을 가한 후 정

상상태가 된 35초 시점에 임의의 효과에 의해 무게

중심이 73cm 뒤로 이동하였다가 5초가 지난 후에 초

기 위치 기준으로 73cm 앞으로 이동한 후 5초가 다

시 지난 후에 다시 원래 상태로 돌아오는 시나리오

이다. Fig. 11은 이해를 돕기 위해 시나리오를 간략

하게 나타낸 그림이다.

L1 적응제어가 없는 상태에서 외란(무게중심의 이

동)이 발생할 경우 항공기가 발산하는 것을 이전 시

나리오에서 확인하였기 때문에 이번 검증시나리오에

서는 따로 테스트 하지 않았으며 시뮬레이션 결과는 

다음과 같다. Figs. 12, 13에서 가로방향 실선은 무게 

중심이 변하기 시작한 시점을 나타낸다.

이번 시나리오 역시 무게중심이 변화하는 시점인 

35초 시점(가로실선)부터 항공기의 피치 축(0.4deg)과 

속도(1m/s) 항공기의 받음각(3deg)이 각각 변화가 있

지만 변화량이 작으며 약 10초가 지난 후 원래 값으

로 수렴하는 것을 확인할 수 있다. 

  F i g . 12. Ca s e  2 : Ai r c r a f t  At t i t u d e  
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F i g . 13. Ca s e  2 :   v e l o c i t y  

마지막 검증 시나리오는 이득 스케줄링 기법과 적

응제어 기법의 성능을 비교와 두 가지 제어기의 복

합운용의 성능을 평가하였다. 시뮬레이션 시나리오는 

앞선 시나리오와 동일하지만 무게중심이 변화되는 

시간이 각각 15초에 무게중심이 앞으로 이동하고 17

초가 되면 다시 뒤로 이동하고 다시 19초가 되면 원

래 위치로 돌아오는 시나리오이다. 이번 시나리오에

서는 이득 스케줄링 기법의 강건성을 높이기 위해 

무게중심이 이동한 3 포인트 별로 선형모델을 구한 

후 각 포인트 별 제어기를 설계 하였으며 이득의 선

형보간법을 통해 연속성을 부여하였다. 시뮬레이션은 

총 3번 수행하였으며 첫 번째 시뮬레이션에서는 이

득 스케줄링 기법만을 사용하고 두 번째 시뮬레이션

에서는 적응제어만을 사용하였으며 마지막 시나리오

에서는 일반적인 구간에서는 이득 스케쥴링 기법을 

사용하고 무게 중심이 변화하는 시점에서만 적응제

어를 사용하였다. Fig. 14의 범례에서 Adaptive는 적

응제어만 사용한 시뮬레이션 결과, Schedule은 이득 

스케줄링을 사용한 결과 마지막으로 Switch는 상황

F i g . 14. Te s t  Ca s e  3 : At t i t u d e  Re s u l t

에 따라 제어기를 변화시킨 결과이다.

시뮬레이션 결과를 확인해 보면 적응제어만을 사용

했을 때의 시뮬레이션 결과가 다른 두 가지 시뮬레이

션 결과에 비해 가장 안정적인 것을 확인 할 수 있다. 

그러나 적응제어만 사용한 경우의 단점은 연산시간에 

있다. 위의 시나리오를 시뮬레이션 하는데 적응제어를 

전 영역에서 사용할 경우 약 280초의 시간이 필요하

다. 반면 천이과정에서만 적응제어를 사용한 경우 약 

17초가 소모 되었다. 향후 실시간 운용성을 고려한다

면 적응제어 방식과 이득 스케줄링 방식을 혼합 운용

하는 것이 시간적인 측면에서 효과적임을 알 수 있다.

Ⅲ. 결  론

본 논문에서는 무미익 항공기의 무게 중심의 변화

에 따른 안정적인 제어를 위한 연구를 진행하였다. 항

공기의 안정적인 제어를 위해 L1 적응제어를 사용하

였으며 적응제어의 성능검증은 비선형 시뮬레이션을 

통해 진행하였다. 그리고 미공군의 RPV문서 분석을 

통해 무인 항공기에게 요구되는 제어 성능을 제안하

였으며 본 논문에서는 제안하는 성능을 만족하도록 

항공기의 제어기를 설계하였다.

제어기의 성능검증을 위해 무게중심이 변화하는 

검증 시나리오를 선정하였다. L1 적응제어기의 경우 

천이과정에서는 LQR제어만 사용한 방식에 비해 제

어 성능이 부족한 것을 확인하였으나 항공기의 무게

중심의 변화와 같은 불확실성을 고려한 경우, 발산하

는 LQR제어 방식과 달리 안정적으로 제어가 가능한 

것을 확인할 수 있었다. 그리고 이득 스케줄링 기법

과 적응제어기의 제어 성능 비교를 하였으며 단순하

게 성능비교에 그친 것이 아니라 적응제어만을 사용

하는 것은 시간적인 측면에서 비효율적이기 때문에 

효과적인 제어를 위해 이득 스케줄링 기법과 적응제

어 기법을 동시에 사용하는 방식을 제안하였다. 본 

연구를 통해 설계된 제어기를 이용하여 임무장비 투

하, 화석연료를 사용 등으로 무게중심이 변화하는 무

미익 항공기를 안정적으로 운영할 수 있을 것으로 

기대된다.

현재 L1 적응제어에서는 Control Allocation이 적

용되어 있지 않는데 향후 Control Allocation을 포함

한 다양한 제어 이론을 적용하여 무미익 항공기가 

무인 전투기의 성능 요구도를 만족할 수 있도록 연

구를 진행할 예정이다.

후  기

본 연구는 국방과학연구소의 국방 특화연구실의 

일환으로 수행하였음(No. UD180019JD, 지능 기반 무

인기 제어). 
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