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Abstract

The results of flight and HILS (Hardware-in-the Loop Simulation) tests

show that the performance of developed flight control system is very

excellent. This paper presents the development of flight control system for

the close range surveillance UAV. The developed flight control system

consists of both hardware and software such as system software, flight

operation software, and flight control/guidance software. The function of flight

control system includes normal flight mode such as stick auto, knob mode,

point navigation, pre-program mode, and emergency mode like command loss.

In addition to that, the flight control system includes advanced functions

such as dual redundancy, fault tolerant control surface and navigation, flight

envelope protection, vision based auto recovery, etc.

The results of flight and HILS tests show that the developed system

possesses performances suitable for the purpose of close range surveillance.

<Key Words> Flight Control System, Dual Redundancy, Fault Tolerant,

Flight Envelope Protection, Vision Based Auto Recovery, Model Based

Development (MBD), HILS
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1. 서론

지난 걸프전 이후, 전 세계적으로 무인항공기에 대한 관심이 높아지고 있다. 이미 항

공선진국에서는 무인기를 정찰임무에 활용하는 것 뿐만 아니라 다수의 무인기를 이용한

네트워크형 전장 시스템을 개발하고 있으며, 이를 통하여 자국의 인명피해를 최소화하면

서 최대의 효과를 거두는 전략을 수립하는 수준에 이르렀다.

대한항공은 이러한 세계적 추세에 발맞추어 민군 겸용으로 활용이 가능한 근접감시

무인항공기(KUS-7/9)를 2004년부터 개발하여, 2009년 12월 비행시험에 성공하였다.

본 연구에서는 근접감시 무인항공기(KUS-9) 비행제어시스템의 개발내용을 소개한다.

KUS-9의 비행제어시스템은 신뢰도를 높이기 위하여 이중화 기능을 구현하였으며[3], 기

본적인 무인기 자동비행기능 외에 고급제어기법인 조종면 고장허용제어, 항법고장허용제

어, 비행영역보호 기능 등을 포함하고 있다. 특히 야지에서 그물망 회수시 조종사 조작실

수에 의한 사고위험[14]을 줄이고, 회수 성공율을 크게 높일 수 있는 영상기반 자동회수

기능 등을 개발하여, 국내최초로 비행시험에 성공하였으며, 이를 통해 무인기의 운용성과

회수 신뢰성을 극대화하였다.

2. 비행체

KUS-9은 Two Tail Boom을 가진 BWB(Blended Wing Body) 타입의 무인기로서 제

원은 아래 <표 1>과 같고, 기체형상은 <그림 1> 및 <그림 2>와 같다.

제 원 성능

최대이륙중량 150kg 운용시간 6hr

엔진 38hp 최대고도 4km

전장 3.44m 최대속도 210km/h

전폭 4.26m 순항속도 140km/h

운용거리 80km 임무속도 110km/h

<표 1> KUS-9 제원 및 성능
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<그림 1> KUS-9 기체형상

<그림 2> KUS-9 삼면도
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3. 비행제어시스템

비행제어시스템은 무인기가 자동으로 비행하며 임무를 수행하기 위한 필수 시스템으로

비행제어컴퓨터, 항법장비, 대기측정장치, 조종면 구동기 등으로 구성된다. 특히 비행제어

컴퓨터는 비행체에 탑재된 모든 장비와 전기적으로 연결되어 상태를 모니터링하고 탑재장

비를 제어하며 또한 지상으로부터 데이터링크를 통해 임무를 수신하여 임무장비를 조종하

는 무인기의 핵심 장비이다.

3.1 비행제어컴퓨터 하드웨어

비행제어컴퓨터는 신뢰성 향상을 위해 하드웨어적인 이중화 구조로 개발하였으며[3],

고속의 MPC8247 프로세서를 탑재하고 9채널 시리얼, 10채널 PWM, 10채널 차등 AD, 2

채널 DIO로 외부인터페이스가 가능하다. 실시간 정확성을 위해 WindRiver社의 VxWorks

실시간 운용체제(RTOS: Real-Time Operating System)를 사용하여 안정적인 운용이 가

능하다.

<그림 3> KUS-9 탑재시스템 구성
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3.2 비행제어컴퓨터 소프트웨어

비행제어컴퓨터 소프트웨어는 RTOS, FPGA, 디바이스 드라이버, 이중화 알고리듬 등

을 포함하는 시스템 소프트웨어와 종방향, 횡방향, 유도제어기를 포함하는 비행제어 및 유

도소프트웨어[9],[10],[11],[13], 스틱오토(Stick Auto), 노브모드(Knob Mode), 점항법모드

(Way point Navigation), 사전프로그램(Pre-program Mode), 영상기반자동회수(Vision

Based AutoRecovery), 발사모드(Launch Mode), 통신두절모드(Command Loss Mode),

비행영역보호(Flight Envelope Protection), 조종면 고장허용제어, 목표물에 대한 영상감지

기의 시선각에 따라 비행체를 자동으로 유도하는 카메라 유도모드(Camera Guide Mode)

등을 포함하는 비행운용 소프트웨어로 구성된다.

Hardware

PowerPC
Module

BIT Firmware

BSP

Real Time Kernel (VxWorks)

Serial
Device
Driver

External
Memory
Device
Driver

Discrete
Device
Driver PWM

Device
Driver

Analog
Device
Driver

Actuator
Device Driver

Dual Management 
(Sync/CCDL/Fault Management)

VxWorks Device Driver

Model-Based Development

UAV Operation Logic

§ Manual/Stick-Auto/Knob
§ Waypoint Navigation
§ Preprogram
§ Return Home
§ Camera Guided
§ Automatic Launch
§ Automatic Recovery
§ Flight Test Mode
§ Emergency Mode

Flight Control Law

§ Pitch Control
§ Roll/Heading Control
§ Altitude Control
§ Speed Control
§ Guidance Control
§ Orbit Control
§ Flight  Envelope Protection
§ Navigation Redundancy
§ Actuator FDI
§ Control Allocation

<그림 4> 비행제어컴퓨터 소프트웨어 구성도

특히 비행제어 및 유도소프트웨어와 비행운용소프트웨어는 모델기반 방식으로 설계가

이루어졌으며, Mathworks社 MATLAB Real-time Workshop Embedded Coder®의 자동

코드 생성을 활용하여 고신뢰성의 탑재코드 획득, 개발기간 단축 및 휴먼에러를 방지하였

고, Safety Critical S/W인 OFP(Operational Flight Program) 신뢰도를 증대시켰다[1].
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<그림 5> 모델기반방식으로 설계한 비행제어법칙 S/W 

무인항공기의 자동비행을 위한 비행운용로직은 다양한 비행 상황에 대한 정의와 규칙

이 반영되어야 하므로 매우 복잡하며 개발자가 C코드를 보고 파악하기가 매우 어렵다. 이

러한 비행운용로직은 Stateflow® 를 활용하여 구현함으로써 복잡한 로직을 단순화하고 도

식화하여 개발자간 의사소통 및 동료검토에 매우 효과적으로 활용하였다.

Simulink와 Stateflow® 를 활용하여 개발한 모델은 자동코드생성 전에 모델 차원에서

검증이 이루어 져야 한다. 이러한 모델 검증은 Model Advisor 를 활용하여 DO-178B 지침

49개 항목, MAAB(Mathworks Automotive Advisory Board) 지침 43개 항목의 준수 여부

를 각 소프트웨어 개발자가 담당한 모듈을 개발단계부터 지속적으로 검사하여 모델을 지

속적으로 개선하였다.
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<그림 6> 모델기반 방식을 이용한 설계(자동회수모드)

최종 통합된 제어법칙 모델은 탑재 소스코드(C언어)로 변환하는 코드 생성기가

필수적이며 적용 가능한 코드 생성기로는 MATLAB의 RTW-EC, SCADE의 KCG,

dSPACE의 TargetLink 등이 있으며 본 사업에서는 다양한 블록과 하드웨어를 지원하고

사용자 옵션이 많은 RTW-EC를 적용하였다.

Properties RTW-EC Target Link KCG

Simulink
Support

High Medium
Low-
Medium

User-
Friendliness

Medium High Medium

Customization
Options

High
Medium-
High

Low

Standard
compliance

Low-
Medium

Low-
Medium

High

<표 2> 자동코드생성기 특징 비교



기술논문

- 250 -

4. 조종면 고장허용제어 시스템

전형적인 항공기의 비행제어시스템은 하나의 조종면이 각 방향의 운동을 제어하도록

설계된다. 즉, 엘리베이터는 피치운동, 에일러론은 롤운동, 러더는 요 운동을 제어하게 된

다. 그러나 최근에 개발되거나 연구가 진행되고 있는 항공기들은 다양한 비행 요구조건과

기동성능을 확보하기 위하여 세 개 이상의 조종면을 구비하고 있으며, 이러한 조종면들은

서로 독립적으로 작동이 가능하도록 설계되는 추세이다. F-18 HARV(High

Angle-of-attack Research Vehicle)과 같은 고성능 전술용 항공기의 경우에는 13개의 조

종면을 구비하고 있으며, 이들 조종면들의 서로 다른 조합을 통해 20개 이상의 조종면을

갖춘 효과를 얻는 것도 가능하다[7]. 이와 같은 조종면 수의 증가는 원하는 제어목적이 달

성될수 있도록 제어 명령을 각각의 조종면에 효율적으로 분배하기 위한 제어명령 분배에

관한 연구의 필요성이 대두되었다. 조종력 할당(CA : Control Allocation) 기법은 일반적

으로 많은 수의 조종면을 이용하여 항공기에 요구되는 힘과 모멘트를 생성하는 기법을 말

한다. 조종력 할당기법은 항공기의 조종면 고장이나 성능저하 상황에 대처할 수 있도록

하는 재형상 제어(Reconfigurable Control) 문제에 용이하게 적용할 수 있으며 조종면의

고장을 고려하지 않고 제어기를 설계할 수 있다는 장점이 있다[4],[6].

<그림 7> 조종력 할당기법이 적용된 비행제어시스템 구조

<그림 7>은 조종력 할당기법이 적용된 비행제어시스템의 구조를 나타낸 것으로 조종

력 할당기법이 적용된 비행제어시스템은 먼저 조종면의 고장이나 성능저하를 고려하지 않

은 정상(normal)상태의 항공기 모델에 대한 제어시스템을 설계한 후, 조종면의 고장이나

성능 저하 발생시 제어시스템에서 생성된 제어명령을 각 조종면에 적절하게 분배할 수 있

는 조종력 분배기(control allocator)를 설계하여 결합함으로써 전체 시스템을 구성할 수

있다. 본 시스템에서도 이와 같은 과정과 동일하게 우선 KUS-9의 비행제어시스템을 설계

한 후, Pseudo-inverse CA 기법[2]을 이용한 조종력 분배기를 설계하여 결합하였다. 본

시스템은 조종면 고장허용제어를 고려하여 총 8개의 조종면을 가지고 있으며, 플랩과 에

일러론, 두 개의 러더 그리고 두 개로 분할된 엘리베이터가 일부 조종면 고장시 각 조종

면들이 독립적으로 작동하여 여유 조종력을 발생할 수 있도록 설계되었다.
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4.1 조종력 할당 문제정의

조종력 할당문제를 정의하기 위하여, <그림 7>에 도시된 그림에서 제어법칙으로부터

생성된 제어입력 는 조종력 분배기의 입력변수가 되고 이는 가상 제어입력(virtual

control input)으로 정의되며 ∈ 이다. 또한 조종력 분배기의 출력인 는 조종면 작동

기(actuator)의 입력 변수로 실제 제어입력(true control input)으로 정의되고 ∈ 이
다. 조종력 할당문제에서 다루고자 하는 시스템은 여분의 조종면이 있는 시스템으로서

 의 조건이 만족되어야 한다. 조종력 할당 문제를 수학적으로 표현하면 아래와 같다.

  (1)

여기서 는   →  로의 사상함수(mapping function)이다. 선형시스템의 경우에는

식 (1)을 다음과 같이 표현할 수 있다.

  (2)

여기서 는 제어 유효행렬(control effectiveness matrix)로 크기는 ×이고,

 이다. 또한 작동기는 물리적인 변위 제한(deflection limit)과 변화율 제한

(slew-rate limit)에 의해서 다음과 같은 구속식을 갖게 된다.


≤ ≤  (3)

여기서

 m in ,  max이다. 식 (2)와 구속식인 식 (3)을 결합하면, 선형시스템에

대한 조종력 할당 문제는 최종적으로 다음과 같이 표현할 수 있다.

   (4)


≤ ≤  (5)

식 (4)와 식 (5)를 만족하는 해는 기하학적으로   에 의해 생성되는 다차원 평면

(hyperplane)과 작동기의 구속식

≤ ≤ 가 이루는 다차원 박스(hyperbox)와의 교선

(intersection)으로 주어지게 된다.

4.2 Pseudo-inverse CA 기법

Pseudo-inverse CA 기법의 경우, 작동기의 구속조건을 고려하지 않으면, 식 (4)와 (5)

는 다음과 같이 표현할 수 있다.

min∥ ∥ (6)

subject to   

식 (6)는

    (7)

 
 

 †
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과 같은 형태의 닫힌 해(closed form solution)를 갖는다. 여기서 †는 의사역행렬 연산

자(pseudo-inverse operator)를 나타낸다. 식 (6)은 작동기에 대한 구속조건을 고려하지 않

은 경우에 대한 해이므로 정확한 조종력 할당문제의 해를 얻기 위해서는 여기에 작동기의

구속조건을 고려해주어야 한다. 기존의 연구들에서 이에 대한 몇 가지 방법들이 제시되었

는데, [12]는 조종면 변위의 최대값을 역수로 갖는 가중치 행렬을 이용하여 이러한 문제점

을 해결하였다. Pseudo-inverse CA 기법은 조종력 할당문제의 해를 계산하는 과정이 비

교적 단순하기 때문에 실제 시스템에 구현이 용이하다는 장점을 가지고 있다.

5. HILS 시스템   

비행제어컴퓨터는 비행 중 고장시 비행이 불가능한 비행 핵심(Flight Critical) 장비이

다. 따라서 비행 전에 지상에서 소프트웨어가 탑재된 상태로 HILS시험을 통해 검증한다.

HILS(Hardware-in-the Loop Simulation) 시험은 FCC(Flight Control Computer)의 입출

력 신호를 모의하고 비행운동을 실시간으로 모의하는 HILS시뮬레이터와 HILS 시뮬레이

션 영상을 생성하는 영상생성기, 그리고 실제 운용장비인 지상통제장비, FCC, 통신장비,

영상처리장비 등으로 구성된다.

<그림 8> HILS 시험 구성

HILS 시뮬레이터는 dSPACE® 기반의 실시간 컴퓨터로 구성되며 개발 소프트웨어는

비행운동모델과 비행운용로직, 인터페이스 설계 등을 개발하는MATLAB/Simulink®와 실

시간 상태 모니터링 및 유저 인터페이스를 개발하는 ControlDesk® 를 활용하였다. HILS
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모델에서는 시뮬레이션 모델외에 각종 탑재장비의 모델링이 포함되어야 한다. 본 연구에서

는 <그림 9> 와 같이 인터페이스 시험 및 고장 장입을 위한 Test 서브 모델, 장비의 특성

및 로직을 구현한 Dynamics 서브모델, 경과값을 변환하는 데이터 패키징 서브모델의 3가

지 형태로 구성하여 개발하였다.

<그림 9> Air Data System 모델 구성 사례

HILS 모델은 FCC에 탑재되는 동일한 비행제어법칙을 포함하도록 설계하여

비행제어법칙 실시간 시뮬레이션, 영상처리장비 HILS, FCC HILS, 체계통합 HILS 등의

다양한 시험 환경 구성이 가능하도록 하였다.

모델기반으로 설계된 비행제어컴퓨터 모델과 HILS 모델은 <그림 10>과 같이 각각의

임베디드 환경에 탑재되며 FCC는 RTOS 부분과 통합하고, HILS 모델은 하드웨어

드라이버를 포함하는 모델 전체를 자동으로 코드생성하고 탑재한다.

<그림 10> 모델 자동코드생성



기술논문

- 254 -

6. 영상기반 자동회수 시스템

영상기반 자동회수 시스템은 영상으로 회수기준지점(심볼)을 인식하여 비행체를 착륙

지점으로 유도하기 위한 제어 명령을 생성해 내는 것으로 시스템의 구성은 <그림 11>과

같다.

<그림 11> 영상기반 자동회수 시스템 구성

이는 영상처리장비, 영상처리카메라, 비행제어컴퓨터, 심볼(회수 기준 지점)로 구성되

며, 영상처리카메라로 심볼의 영상을 획득하여 영상처리장비에서 처리한 후 착륙지점이

영상의 중심에 오도록 정렬명령을 계산하고 비행제어컴퓨터는 이를 바탕으로 비행체 유

도제어를 위한 명령을 생성한다[6],[8]. 본 영상기반 자동회수에는 주간컬러영상을 인식하

는 영상처리 알고리즘을 적용하였다.

영상기반 자동회수는 유도제어 법칙에서 출력되는 명령과 영상처리장비의 명령을 혼

합하는 방법으로 구성된다.

     <그림 12> 영상기반 자동회수 유도제어
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영상기반 자동회수 알고리즘 검증을 위해 기존의 HILS시스템에 부가적으로 시뮬레이

터 영상신호를 영상처리장비로 입력함으로써 HILS 루프(Loop)내에 영상 및 영상처리장비

가 포함되도록 HILS 시스템을 구성하였다. 또한 시뮬레이터로 비행제어컴퓨터 및 지상통

제장비의 기능을 할 수 있도록 구현하여 시험이 용이하도록 하였다. 영상 기반 자동회수

HILS는 측풍 영향성까지 포함하여 총 100회 이상 수행하여 적절한 영상처리 유도 제어

이득을 선정하였다. <그림 13> 은 HILS 시험과 비행시험에서 영상기반 자동회수 시험결

과를 캡쳐한 것으로 HILS 시험에서는 그물망 중앙으로 유도되도록 시험을 하였으며 비행

시험에서는 안전상 오프셋을 인가하여 시험하였다. 비행시험결과, HILS시험과 유사한 패

턴으로 영상을 인식하고 유도가 되는 것을 확인하였다.

<그림 13> 영상기반 자동회수 HILS 및 비행시험결과

7. 비행시험

비행시험은 약 3개월간 총 20회를 수행하였으며 초도비행부터 각종 자동비행시험, 발

사대 시험, 영상획득시험, 영상기반 자동회수 시험 등을 수행하였다.
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시험 번호 날 짜 목 적

FT01 ’09-10-29 초도비행

FT02 ’09-11-21 안정성, 추력에 따른 피칭 특성, 관숙

FT03 ’09-11-22 조종간 자동, 종축 정안정성, 성능(상승, 최대속도), 관숙

FT04 ’09-11-28 플랩성능, 상승성능, 속도별 성능, 추력에 따른 피칭 특성

FT05 ’09-11-28
속도별 직선/선회 성능, 추력에 따른 피칭 특성

롤/피치/속도/고도 제어, 종횡축 동안정성

FT06 ’09-12-03 롤/속도/고도/헤딩 제어, 점항법, 사전프로그램, 영상획득

FT07 ’09-12-04
제어기 튜닝, 롤 제어, 영상획득, 종횡축 동안정성 시험, 플랩
성능, 사전프로그램

FT08 ’09-12-11
제어기 튜닝, 롤/헤딩 제어, 최소시연속도, 플랩성능, 자동회수
Abort

FT09 ’09-12-12 임무장비 성능, 자동회수 오프셋

FT10 ’09-12-12 제어기 튜닝, 롤 제어, 자동회수 오프셋, 임무장비 성능

FT11 ’09-12-18 제어기 튜닝, 롤 제어, 자동회수 오프셋, 임무장비 성능

FT12 ’09-12-18 제어기 튜닝, 롤/헤딩 제어, 점항법

FT13 ’09-12-28 제어기 튜닝, 롤/헤딩 제어, 점항법

FT14 ’09-12-30 점항법, 사전프로그램, 자동회수 오프셋

FT15 ’09-12-30 자동회수 오프셋

FT16 ’09-12-31 발사장비 발사

FT17 ’10-01-06 제어기 튜닝, 피치 제어, 자동회수 오프셋

FT18 ’10-01-07 제어기 튜닝, 속도 제어, 점항법, 자동회수 오프셋

FT19 ’10-01-07 제어기 튜닝(영상), 롤 제어, 점항법, 자동회수 오프셋

FT20 ’10-01-08 제어기 튜닝, 점항법, 자동회수 오프셋

<표 3> 비행시험 내역

<그림 14>는 자동비행시험 결과를 나타낸 것으로 그래프 (a)는 피치 제어기 비행시

험 결과로 설계와 유사한 경향을 나타내었다. 제어 이득 튜닝을 통해 ±1도 이하의 정확

도를 획득하고 개발시험기에 적합하도록 외부조종사의 조종성을 높이기 위해 빠른 응답

을 가지도록 구현하였다.

(b) 그래프는 롤 제어기 시험 결과로 롤 제어는 더치롤 현상을 제거하는 기술이 핵심

으로 PI 이득, 더치롤 댐퍼, 조종면 분해능 증대 과정을 통해 ±2도 이내의 정확도를 달성
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하였다. 헤딩 제어기는 외부 루프로써 롤, 피치제어기에 비해 항공기 동특성과 연관성이

적어 제어기 설계가 비교적 쉬우나 항법장비의 헤딩 정확도 및 바람에 의한 영향이 유도

제어법칙에 큰 영향을 미친다. (c)는 헤딩 제어기 시험결과이며 자동비행시 1차 튜닝을

하고 영상기반자동회수 시험시 2차 개선 작업을 통해 측풍에도 강건한 제어기로 수정하

였다.

(d)는 속도 및 고도 제어기 시험 결과로 현재 시스템에서는 피치를 이용하여 고도를

제어하고 쓰로틀로 속도를 제어하여 상대적으로 속도 제어 응답 특성이 느리다. 따라서

선회시 고도 침하를 방지하기 위해 피치를 상승하게 되어 선회 순간에 속도가 약 5km/h

감소한 후 명령을 다시 추종하는 것을 볼 수 있다. 이러한 제어기는 저속 선회 비행시

실속 진입 가능성이 있으나 현재 시스템에는 비행영역보호 로직을 탑재하여 실시간으로

예상 실속 속도를 계산하고 실속 진입을 방지하여 비행체를 보호한다.

(e)와 (f) 는 점항법과 사전프로그램 시험결과로 유도 오차 1.8m로 항로점을 통과 후

자동으로 선회하는 것을 확인할 수 있으며 사전프로그램은 경로를 추종하며 사전에 입력

된 항로점을 정상적으로 통과하는 것을 확인하였다.

<그림 15>는 조종면 고장허용제어 시험 결과를 나타낸 것으로 양쪽 에일러론 2개 고

장시 비행체가 약 30도까지 기울었다가 조종력 재할당을 통해 나머지 조종면(플래퍼론)

을 이용하여 롤 제어 성능을 회복하는 것을 확인할 수 있다. 엘리베이터 고장시에는 동

일한 방법으로 조종력을 재할당을 하고 플랩을 이용하여 주날개 피치 모멘트를 제어함으

로써 고도 제어를 수행한다.
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(a) 피치각 제어 성능 결과
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<그림 14> 자동비행 시험 결과
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(a) 에일러론 2개 고장시 롤제어

1520 1540 1560 1580 1600 1620 1640 1660 1680 1700 1720 1740
100

150

200

250

300

350

400

450

Allocation off

Fault offAllocation on

 Command
 Altitude

Al
titu

de
 in

 b
ot

h e
lev

at
or

 fa
ult

s s
tu

ck
ed

 at
 tr

im
 a

ng
le 

(m
)

Time (sec)

Fault on

Allocation on

(b) 엘리베이터 2개 고장시 고도제어

<그림 15> 고장허용 제어 시험 결과

영상기반 유도 시험은 총 10소티를 수행하였는데, 각 소티당 2회 이상씩 시험하였으므

로 실질적으로는 총 약 20회 이상을 수행하였다. 안전을 위해 오프셋 명령을 인가하고 지

상에 두 대의 카메라를 설치하여 영상 판독을 통해 성능을 평가하였으며 시험 결과는

<그림 16>과 같다.

<그림 16> 영상기반 유도 성능 시험 결과
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항 목 목표 오차 실측오차 단 위 측정장비

피치각제어 < ±3 ±1 deg

탑재 GPS/INS

항법장비

롤각제어 < ±3 ±2 deg

헤딩제어 < ±3 ±1 deg

속도제어 < ±10 ±5 km/h

고도제어 < ±20 ±5 m

위치유도 < 20 1.8 m

영상기반유도 < ±1.5 ±1.4 m 지상 카메라

<표 4> 비행시험 결과 제어성능

8. 결론

본 연구에서는 근접감시를 목적으로 하는 무인항공기의 비행제어시스템 개발에 관한

내용을 다루었다. 비행제어시스템은 이중화 하드웨어와 시스템 소프트웨어, 비행운용 소

프트웨어 그리고 비행제어 및 유도 소프트웨어로 구성되어 있으며 모델기반설계 기법과

자동코드생성 기술을 적용하여 단기간에 효율적으로 소프트웨어를 개발하였다.

비행제어컴퓨터는 스틱오토 및 노브모드, 점항법모드, 사전프로그램 모드와 같은 기본

비행모드와 통신두절과 같은 비상모드를 포함할 뿐 아니라 고급 기능으로 시스템 이중

화, 조종면 고장허용 제어 기능, 항법고장허용 제어 기능, 비행영역보호 기능, 영상기반

자동회수 기능 등을 개발하여 HILS시험을 거치고 비행시험을 수행하였다. 특히 에일러

론 및 엘리베이터 고장시 여유 조종력을 재할당하여 제어 성능을 회복하는 조종면 고장

허용 제어기를 개발하여 비행시험을 통해 검증하였으며 온보드 영상처리와 비행제어를

결합함으로써 지상장비의 도움없이 무인기 자체적으로 영상을 인식하여 회수하는 영상기

반 유도제어기술을 개발하여 비행시험을 통해 성능을 확인하였다. 향후에는 야간운용시

적외선 영상을 인식할수 있도록 영상처리 알고리듬을 개선하여 전천후로 자동회수가 가

능하도록 할 계획이다.
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