
발 간 등 록 번 호 

11-1543000-000589-01

 



 공백



- 1 -

제   출   문

농림축산식품부 장관 귀하

  이 보고서를 “소필지 균일 살포를 위한 스테비바레스 농용 회전익기 무인 시
스템 개발” 과제의 보고서로 제출합니다.

                                          2014  년   8   월   9  일

주관연구기관명：     경북대학교
주관연구책임자：     구  영  모
참여기업:헬피항공(주) 신  시  균



- 2 -

 공백



- 3 -

요   약   문

Ⅰ. 제  목 

소필지 균일 살포를 위한 스테비바레스 농용 회전익기 무인 시스템 개발

Ⅱ. 연구개발의 목적 및 필요성

  농업생산의 애로사항인 방제시 과도하게 투하되는 노동력과 노동강도를 줄이
기 위해 무인항공 농업기술이 방제작업, 파종 등에 제시되고 있다. 소규모 지역
에서도 효율적으로 작업이 가능하며 작업자의 안전을 도모할 수 있어 일본의 경
우 무인 회전익기에 의한 방제 면적이 계속적으로 증가하는 추세이고 우리나라
도 새로운 패러다임으로 자리매김하고 있다.
  우리나라 소필지에서 농업용 무인 회전익기를 사용하는 조종자들의 애로사항 
중에 가속하는 구간이 짧은 점과 등속을 유지하는데 조종간의 느낌에 의한 숙련
도에 의지한다는 어려움이 있다. 이는 기체의 동작 특성에서 비롯되는 것으로 
응답성이 높은 스테비바레스 헤드형식의 회전익기 구성과 이를 등속제어 할 수 
있는 방책이 필요하였다. 이에 상용 제어기를 적용함에 있어 포함되는 변량제어
기 개발의 필요성이 대두되었다.
  본 연구의 최종목적은 농용 회전익기를 이용하여 소필지 항공방제작업을 무인
화 하는데 있어, 우리의 소필지 농지실정에 맞도록 동작성을 개선하여 작업효율
을 제고하는 스테비바레스 기체를 적용하고, 상용 제어기를 적용하여 소규모 필
지의 변량제어 정밀방제를 도모함으로써 벼농사는 물론 밭작물, 과수 등의 소규
모 경사지의 정밀・안전방제에 이용되도록 하여 작업자와 환경을 동시에 제고하
는 지속적 농업에 기여함에 있다. 따라서 ‘소필지 균일살포 스테비바레스 농용 
회전익기 시스템 개발’이라는 최종목적의 세부 연구의 내용은 1) 스테비바레스 
헤드형식 적용 농용 회전익 기체의 개발 및 2) 소필지 균일 살포를 위한 상용 
제어 시스템의 적용과 변량제어기의 개발이다. 
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Ⅲ. 연구개발 내용 및 범위

  본 연구의 최종목표인 소필지 균일살포 스테비바레스 농용 회전익기 시스템 
개발에 있어 동작성을 개선한 기체를 개발하여 소필지의 살포작업의 효율을 제
고하고, 상용 제어시스템을 적용하고 변량제어 시스템을 개발함으로써 정밀살포
를 도모하는 세부연구내용은 다음과 같다.

    ◆ 스테비바레스 헤드형식 적용설계와 농용 회전익 기체의 개발

- 동작성이 개선된 스테비바레스 스와시 헤드부 설계 및 개발
      - 동력 절감 및 고장 저감 농용 회전익기 테스트베드의 개발

- 비례제어(VRA) 균일 방제제어장치 개발
- 등속 균일살포 및 살포작업의 효과측정

    ◆ 소필지 균일 살포를 위한 상용 제어 시스템의 적용

- 자세제어 모듈(DJI-ACE)의 시뮬레이터 적용
- 상용 구간비행 및 등속 제어 안내모듈(guidance) 적용
- 동작성 향상을 위한 등속 자세 제어의 농용 회전익기 구현 및 평가
- 등속 비행작업의 특성 분석 및 평가

Ⅳ. 연구개발결과

  소형무인 회전익기를 이용한 항공방제기술은 효율적이며 안정된 생산과 농업
종사자의 작업환경을 개선하고 생력화할 수 있다. 방제작업의 새로운 패러다임
으로 자리 매김하고 있는 무인 항공방제 체계에서 소필지에 살포하는 조종자들
의 애로사항은 가속하는 구간이 짧은 점과 등속을 유지하는데 숙련도에 의지한
다는 어려움이다. 
  이를 해소하기 위하여 기체의 동작 특성을 개선하는 스테비바레스 헤드형식의 
회전익기를 구성하고, 상용 제어기를 적용함에 있어 변량제어기를 개발함으로써 
균일한 살포를 구현하였으며 공간적인 균일한 살포패턴을 검증하였다. 본 연구
의 구체적인 연구 및 개발 결과를 다음에 요약하였다.
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(1) 산업용 무인헬리콥터 기술현황과 제어기술들에 대하여 수집하였으며 농용무
인 항공살포기에 적용할 수 있는 적용성에 대하여 면밀히 검토하였다. 농용으로 
사용하는 헬리콥터는 Light VTOL-UAV의 개열에 속하며 세계의 생산회사는 
14개국 35 이상 제작사에서 46개 이상의 모델이 생산되고 있으나 스테비바레스 
형식의 헤드를 적용한 제품은 없는 것으로 판단되었다. 
(2) 헬리콥터 자세제어 기술과 관성센서를 바탕으로 한 제어기술은 그동안 상당
히 발전하여 일반기술이 된 상황이며, 저가의 시스템이 세계시장에서 다양한 목
적으로 출시되고 있어서 대표적이며 농용 회전익기에 적용가능한 제어기들을 검
토하였다. 
(3) 그중 DJI 상용시스템을 채용하여 농용 회전익기 시스템에 적용하게 되었는
바, DJI-ACE 시스템은 개방형 제어시스템으로서 제어요소들의 사용자 적용
(user adaptability)이 가능한 펌웨어를 탑재함으로써 기체의 종류와 특별한 비
행임무에 대하여 적절한 조정이 가능하였다. 
(4) 국내에는 약 318명(2012년)의 무인 헬리콥터 조종자가 활동하고 있으며 무
인 회전익기의 사용 및 운영실태를 파악하여 본 연구의 방향을 제시하고자 농업
용 무인 헬리콥터 운용자에 대한 실태를  분석하였다.
(5) 스테비바레스 헤드형식의 농용회전익기 테스트베드를 제작하고 점진 변이익
형을 적용하여 양력을 향상시키고 유상하중을 측정한바 최대 60 kgf의 순수양
력을 발휘하였으며 상용유상하중은 약 50 kgf으로 측정되었다. 
(6) 스테비바레스 헤드형식의 반응 동작성을 분석하기 위하여 스위프(흔들기)시
험과 CIFER분석을 하였다. FRESPID 분석의 결과 관행헤드는 0.05∼1.5 Hz 사
이에서 반응한 반면 스테비바레스 헤드는 0.06∼5 Hz 사이에서 반응하였는데, 
이는 빠른 조종에 민감하게 반응하였음을 알 수 있다.
(7) NAVFIT 분석을 통하여 전달함수의 대표 모델을 추출하고 Simulink®를 이
용하여 스텝입력에 지연반응을 대한 x축 가속도에 대하여 시뮬레이션을 행하여 
시정수를 비교하였는데 스테비바레스 헤드는 0.3 sec으로 나타났다. 스테비바레
스의 운동 행태가 민감하였던 것은 드러났지만 그러한 민감성은 기본 빌트인 자
이로에 의해 둔감해진 것으로 생각되었다. 
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(8) 상용시스템을 농용 회전익기에 적용하고 적정 제어변수의 이득(gain)을 결정
하였고 적용성을 평가하였다. 자동 및 수동의 비행 변수를 비교한 결과 제어기
의 적용이 안정되었음을 검증하였다.
(9) 구간 안내비행(guidance) 등속시스템을 적용하여 속도의 변이를 자동비행과 
비교하였는바, 매우 안정적이며 목표속도에 근접한 비행이었다. 평균 비행 속도
는 4.22 m/s으로 목표 속도에 대한 에러는 0.02 m/s 였고, 속도의 표준편차는 
0.08이고 CV는 2.00%로 PR(percent rate)은 평균 6.54%였으므로 본 연구의 
허용 범위 내에 있었다. 
(10) 변량제어의 개념으로 지면 살포속도에 비례하여 노즐의 토출량을 비례제어 
함으로써 살포량을 균일하게 유지하려 하였다. 변량 제어시스템은 DSP가 탑재
된 Delfino 개발보드를 이용하여 구현하였다.
(11) 모터 드라이버를 통하여 PWM 출력전압을 펌프 모터에 가함으로써 살포하
였으며 살포의 결정은 조종기의 단속(on-off)채널을 지정하여 행하였다. 연구목
적 혹은 옵션사양으로서 자세 및 속도 데이터를 지상 모니터링 시스템(GMS)에
서 감시할 수 있었다. 
(12) 단계적 실험을 통하여 지면속도 즉 살포속도에 비례하여 PWM전압의 출
력, 모터 회전수의 반응, 펌프 압력의 반응을 보았고 실용적 문제점들을 해결하
였다.  실용적 문제점에는 모터의 역기전력, 기동전류, 정용량펌프의 맥동 및 펌
프의 압력형성 지연시간 등이었다.
(13) 변량제어기가 적용할 수 있는 지면 속도 범위의 한계는 전원전압의 모터전
압 상한과 미립화가 일어나는 노즐압력을 발휘하게 할 수 있는 최저 출력전압의 
하한에서의 노즐의 토출량이 한계범위이다. 따라서 이와 같은 한계를 극복하는 
방법의 하나로서 전원전압을 15V까지 상승시키고 프로그램의 버퍼값을 최대치
(3750)에 가깝게 하였다. 
(14) 목표속도는 VR 놉에 의해서 조정이 가능하게 구현하였으며 프로그램은 변
량제어기의 작동범위를 계산하였다. 목표 지면속도에 대하여 범위는 ±13% 로 
노츨의 토출량도 이에 비례하여 ±13%를 성취하였고, 노즐압력은 170-300kPa 
(±30%) 범위에서 변동하였다. 



- 7 -

(15) 변량제어시스템을 운용함에 있어서 세가지 형태의 시스템을 제시하였고, 
변량방제제어 장치를 실용화하고 상용화하기 위해서 현재 운용중인 타 헬리콥터
에도 사용이 가능한 독립적(stand alone) 시스템을 고려하였다. 따라서 스테비
바레스 헤드 시스템 또는 관행적인 헤드 시스템모두에 적용할 수 있는 범용헬기 
적용 실용 변량제어시스템도 운영될 수 있다는 판단이다. 
(16) 금호강 둔치 포장에서 구간안내시스템(guidance)과 숙련 조종자에 의한 자
동 등속추구 살포비행을 실시하였다. 구간 살포패턴의 균일도를 측정하기 위하
여 감수지 샘플링시스템을 사용하였고 이미지 입자분석기로 피복율을 수집하였
다.  
(17) 안내시스템의 도움을 받은 비행의 경우 각 라인별 평균 피복율에 대한 CV
값은 1.69%를 얻었다. 자동비행에 대한 통계분석으로 각 라인별 평균 피복율에 
대한 CV값은 3.20로서, 안내시스템 비행의 균일도 보다는 상대적으로 낮았지만 
10%이하에서 모두 균일하였다. 

Ⅴ. 연구성과 및 성과활용 계획

  스테비바레스 헤드형식의 농업용 무인 회전익기에 상용제어기를 적용하고 또
한 테스트베드를 통하여 변량살포 제어기를 개발하였다. 또한 운용중인 범용 농
용헬기를 겨냥한 독립된 실용적 변량살포제어기를 제시함으로써 방제 작업의 효
과를 제고하며, 조종자의 간편하고 편리한 조건을 제공함으로써 노동 강도를 저
감할 것으로 기대한다
  개발된 스테비바레스 무인 회전익 기체와 변량 제어시스템은 업체와 공동으로 
상품화함과 동시에 시스템을 이용한 방제방법, 관련 법규의 제정으로 실용화할 
수 있도록 하며, 기타 산업용으로도 사업화가 추진되도록 한다. 
  다수의 논문과 특허를 달성하였으며 총경지면적의 10%(약 20만ha)에 적용하
면 연간 약 200대의 수요가 예상된다. 농용 무인 헬기의 농업이외의 적용 분야
는 많으며 군경용 감시 및 농장 시스템 연구용 등으로 그 경제/산업적 파급 효
과가 크며 장기적으로 연간 600억 이상의 매출효과가 예상되고 교육 및 기술지
도에 활용될 것이다. 
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SUMMARY

Ⅰ. Title of the Research

Development of a stabilizer-bar-less agricultural unmanned helicopter  
for uniform spray application on the small-scale fields. 

Ⅱ. Background and Objectives of the Research

  Aerial spraying technology using an agricultural unmanned 
rotorcraft is an efficient and practical tool to achieve stable 
agricultural production and to improve the working environment and 
reduce the work load of operators. The unmanned aerial application 
system that became a new paradigm in the pesticide application, the 
difficulty when spraying small plots is to rely on their skills to keep a 
constant speed within the short acceleration distance. 
  The objectives of this research were to develop a stabibar-less head 
rotorcraft operated with the helps of a commercial guidance system 
and a variable rate application controller to accomplish a uniform 
pattern and application rate. 
  To achieve the objectives, a stabibar-less head system in the 
rotorcraft improving motion agility was fabricated, thus even spray 
was accomplished and proven spatial uniform patterns by developing 
the variable rate application controller when adopting a commercially 
available controller. 
 The ultimate goal was to contribute to sustainable agriculture by 
reducing the impact to operator and environment through precise and 
safe spraying of agricultural chemicals with the application of 
unmanned agricultural helicopters to the control of insects and pests 
on dry-fields and orchard as well as paddy fields.    
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Ⅲ. Scope of the Research

  To achieve the objectives, a stabibar-less head system in the 
rotorcraft improving motion agility was fabricated, thus even spray 
was accomplished and proven spatial uniform patterns by developing 
the variable rate application controller when adopting a commercially 
available controller. The specific contents of the research are as 
follows:

 ◆ Design of the stabibar-less head, applied in agricultural rotorcraft

 - Development of the stabibar-less swash head, for improved 
   agility design 
 - Development of a rotorcraft test-bed with power saving 
   and reduced linkage 
 - Development of variable rate controller(VRA) for uniform spray
 - Constant speed spray trials and the determination of uniformity

◆ Adoption of a commercial control system for the uniform spray

    over small scale plots

 - Application of attitude controller to a simulator
 - Adaptation of guidance system and constant speed range flight
 - Evaluation of constant speed flight using the stabibar-less
   rotorcraft with improved agility 
 - Analysis of the flight performance and evaluation of speed
    variation
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Ⅳ.  Results of the Research

  Aerial application using unmanned rotorcraft would provide a stable 
agricultural production, effectively saving labor and improve farmers 
working condition. The unmanned aerial application system which 
became a new paradigm in the pesticide application, the difficulty 
when spraying small plots is to rely on their skills to keep a constant 
speed within the short acceleration distance. To release these 
problems, a stabibar-less head system in the rotorcraft improving 
motion agility was fabricated, thus even spray was accomplished and 
proven spatial uniform patterns by developing the variable rate 
application controller when adopting a commercially available 
controller. Specific results and developments of this study were 
summarized as follows:

(1) The industrial unmanned rotorcraft and control technologies were 
surveyed and closely examined the adoptability that can be applied to 
agricultural unmanned aerial applicator. Agricultural rotorcraft are 
classified as Light VTOL-UAV, and more than 46 models have been 
manufactured by more than 35 companies in 14 countries; however, 
the stabibar-less head type helicopter was not introduced.  
(2) The helicopter control technology based on attitude control 
technology and inertial sensors became a general technology and 
low-cost systems are identified in the world market for a variety of 
purposes. Commercial controllers which are adoptable to typical 
agricultural rotorcraft were reviewed.
(3) As the DJI commercial system was selected and applied to the 
agricultural rotorcraft system, the system can be adjustable and 
optimized for special objectives and fuselages because the system 
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contains flexible and open firmware, which is user adaptable.  
(4) To provide the direction for the research and activities, the use of 
helicopter and operating status by pilots(operators), totalled about 318 
persons in 2012 were surveyed and analyzed.
(5) The stabibar-less head type rotorcraft test-bed was developed and 
improved with the progressive airfoil blades and a payload was tested 
to be 50 kgf, extended to maximum pure lift of 60 kgf,
(6) The agility of the stabibar-less was analyzed by a sweep test of the 
CIFER analysis. FRESPID analysis indicated that the controllable 
frequency range of the traditional head responded between 0.05~1.5 
Hz, but that for the stabibar-less head between 0.06~5 Hz meaning a 
sensitive reaction to stick command inputs.
(7) Through NAVFIT analysis a representative model of the transfer 
function was delivered and delayed responses to a step input was 
simulated using the Simulink® with respect to the x-axis acceleration, 
presented by the time constants of 0.4sec for stabibar-less head and 
0.5sec for conventional head. The agility of the stabibar-less head was 
found to be sensitive; however, the sensitivity was dulled by 
built-in-gyro.
(8) The commercial control system was applied to the agricultural 
rotorcraft and appropriate control variable gains were determined and 
evaluated the adoptability. Comparing the flight variables with the 
manual and auto pilots, the result of controller was verified to be 
more stable.
(9) Guidance range flight (waypoint) with constant speed system was 
applied and compared with the auto pilot flight; then the result was 
stable and close to the target speed. The average flight speed was 
4.22 m/s with an speed error of 0.02 m/s, The standard deviation was 
0.08, the CV was 2.00% and also the percent range (PR) was 6.54% 
within the tolerance of the speed.
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(10) With the concept of variable rate control, the nozzle discharge 
rate was proportional with respect to the ground speed, so that the 
application rate would be maintained uniform. The variable rate 
application (VRA) system was developed with Delfino development 
board mounting DSP (digital signal processor) TMS320C 28346ZFET, 
TI).
(11) Through a motor driver, the PWM output voltage was torqued the 
pump motor and the on-off channel of the transmitter determined the 
spray time. The attitude and velocity data could be monitored on the 
ground monitoring system (GMS) for the research purpose or an 
option of the VRA system.
(12) Step-by-step, the reaction of motor rotation, the response of 
pump pressure and the PWM output voltage, which should be are 
proportional to the ground speed were determined and solved some 
facing problems. Practical problems were the counter electro-motive 
voltage, starting current of motor, the pulsation of positive 
displacement pumps and the delay of pump due to a lag time during 
hydraulic pressure building.
(13) Ground speed limitation of the variable rate controller was related 
with the flow discharge range that determined by the upper limit 
voltage due to the motor supply voltage, and the lower limit of the 
minimum output voltage occurring atomization nozzle pressure. 
Therefore, raising the power supply voltage up to 15V and the 
program buffer value to near maximum could be one of the ways to 
overcome these limitations.
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(14) Target speed could be adjusted by VR knob of the trasmitter and 
the program calculated the operation range of the variable rate 
application controller. The range of discharge rate was proper at 
±13% with respect to the range of target speed variation of ±13% was 
achieved in the VRA system, and then the nozzle pressure varied in 
the range of 170-300kPa (± 30%) to follow up the flow rate.
(15) Three types of operating system were offered as the operation of 
the variable control system, then an independent (stand alone) system 
was considered in order to adapt as a commercial and practical 
variable control system for the use with helicopters currently in 
operation. Therefore, we believe that stabibar-less head helicopter 
could be adoptively operated with conventional head type common 
helicopters.
(16) At a farm near the Keumho river-side, guidance range (waypoint) 
spray flight and skilled pilot spray flight pursuing constant-speed were 
performed. To verify the uniformity of range spray pattern, the water 
sensitive strips were placed and collected as a sampling system and 
the coverage was determined using an image droplet analyzer.
(17) The first flight with the help of the guidance system obtained the 
CV of 1.69%   for the line average of coverage. Statistical analysis of 
the auto-pilot flight showed the CV of 3.2 % that indicated slightly low 
CV compared with the waypoint flight, but still relatively uniform with 
CV less than 10%.  
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Ⅴ. Products of the Research and Plans for Their Application

   Development of agricultural unmanned rotorcraft and aerial 
spraying technique enables highly efficiency mechanization of spray 
operations for rice, vegetables and fruits. 
  The stabibar-less head type swash was adapted to an agricultural 
rotorcraft and the variable rate applicator was developed using a 
testbed. An independent (stand alone) VRA system was offered in 
order to adopt as a commercial and practical variable control system 
for the use with rotorcraft currently in operation. Therefore, we 
believe that stabibar-less head rotorcraft could be adoptively operated 
with conventional head type common helicopters.
  The difficulty for farmers is to rely on their skills to keep a 
constant speed within the short acceleration distance. To release these 
problems, a stabibar-less head system in the rotorcraft improving 
motion agility was fabricate. As results of the developement even 
spray was accomplished and proven spatial uniform patterns using the 
variable rate application controller when adopting a commercially 
available controller.
  The VRA system for unmanned helicopters and the control systems 
for it are expected to be commercialized in collaboration with the 
relevant industry partner.  A number of papers were published and 
patents were applied. The papers and patents relating to attitude 
control of variable rate application of agricultural helicopters are 
unprecedented. The results of this research will be applied to the 
education and technology transfer for better farming practices as well.
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  농산물의 무한 경쟁체제에 대응한 농업의 경영혁신 노력도 크게 진전되고 있
으나 생물산업(농업)의 경쟁력 강화를 위하여 품질 고급화와 생산비 절감을 위
한 기술의 개발에 대한 노력이 보다 절실히 요구되고 있다. 특히 생산비 중 노
동력비용이 차지하는 비중이 높기 때문에 생력적 생산기술의 개발이 경쟁력 향
상에 중요한 과제였으며, 지난 3~40년간 농작업의 기계화와 자동화가 추진되어
서 노동 강도와 노동 투하시간이 줄어들고 있으나 방제작업의 경우 아직도 상당 
부분에서 인력에 의존하고 있다. 수도작의 방제작업은 병해충 방제작업의 시기
가 무더운 여름철이며 호스를 끌면서 직접 작업을 하기 때문에 농약에 직접 노
출되기 쉬운 매우 힘들고 기피하는 생산과정이다 (Koo 등, 2006). 
  특히 농작물의 감수방지와 생산의 안정화를 도모하기 위한 병충해 및 잡초방
제 작업은 농가인구 감소로 인해 매우 힘들고 시간이 많이 드는 기피 작업으로 
인식되고 있다. 통계에 의하면 농가에서는 전 노동시간의 47% 이상을 경종작업
에 투하하고, 생산노동력의 20% 이상을 방제작업에 할애하고 있는 실정이며 작
목에 따라서 연간 10-20회 이상의 작업으로 큰 부담이 되고 있다  (농촌진흥청, 
2012; 홍, 1995). 
  농업생산의 애로사항인 방제시 과도하게 투하되는 노동력과 노동강도를 줄이
기 위해 무인항공 농업기술이 방제작업, 파종 등에 제시되고 있다. 무인  회전
익기가 병충해 발생에 대한 적기 방제, 지역농업실정에 맞는 소규모 정밀 방제, 
유인 항공기에 비해 적은 소음 및 비산 등의 장점이 다른 방제 방법에 비하여 
우수한 것으로 평가되고 있다. 소규모 지역에서도 효율적으로 작업이 가능하며 
작업자의 안전을 도모할 수 있어 일본의 경우 무인 회전익기에 의한 방제 면적
이 계속적으로 증가하는 추세이고 우리나라에서도 새로운 패러다임으로 자리매
김하고 있다 (박 등, 2004).
  벼농사는 물론 밭작물, 과수 등의 소규모 필지의 정밀안전방제에 이용 가능한 
무인조종방식의 농용무인 회전익기가 활용되고 있으며 선진농업국가에서는 이미 
무인항공방제 면적이 대부분을 차지하고 있다. 현재 일본에서는 무인 회전익기
가 항공방제, 시비 및 파종작업에 이용되고 있으며, 항공촬영, 산불감시, 영화, 
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공중감시는 물론 군사용으로 까지 적용범위를 넓혀가고 있다. 유인 항공방제는 
평야지의 일시 방제로 방제효과가 높음에 비하여, 산악 및 계곡이 많고, 농가와 
가축 등이 혼재하며 필지규모가 작은 우리나라 대부분의 지역에서는 적용이 곤
란할 뿐 아니라 장애물 및 헬리포트의 설치 등 제한적 요소가 많다. 따라서 소
형무인  회전익기를 이용하면 소규모 필지에도 작업이 가능하고, 소량살포와 하
향풍에 의한 강력한 침투력으로 부착율을 높이고 살포입자의 비산을 크게 줄일 
수 있어 작업자의 농약중독우려 감소와 환경보전적 저투입 (8~10ℓ/ha)으로 지
속 가능한 농업을 지향할 수 있다 (조 등 1996). 
  무인 회전익기를 이용한 항공방제는 기술적으로 1/4 ha (50m×50m) 정도의 
최소면적에 적용이 가능하며, 경제적인 관점에서는 750 ha/season 정도가 비
용분기점으로 판단된다. 농용무인 항공방제기술의 최대포장능률은 50~60 
ha/day 정도이며 수도작에 주로 적용하고 있으나 전작 및 과수에도 적용을 확
대하려하고 있다 (Koo 등, 2006). 
  농업용 무인회전익기를 사용하는 조종자들의 애로사항 중에 가속하는 구간이 
짧은 점과 등속을 유지하는데 조종간의 감에 의한 숙련도에 의지한다는 어려움
에 있다. 소필지의 짧은 경로(50m 내외)에 있어 전진가속, 정지, 가로이동 및 
후진 가속 의 과정이 반복되면서 등속을 유지하기 어렵다. 이러한 현상은 물리
적 기체의 동작 특성에서 비롯되는 것으로 응답성이 높은 기체설계의 구성 및 
이를 제어하는 제어기가 필요하였다. 또한 살포속도의 변이에 대응하여 살포율
을 균등하게 유지할 수 있는 변량방제 시스템이 요구되었으며, 조종자 (농업인 
운영자)가 편하게 운용할 수 있는 등속비행 방법이 제시될 필요가 있다. 
  구 등(1998)은 주행속도를 보상하는 방제기를 연구하였으며 이는 정밀방제 원
리에 있어서 변량살포(VRA) 제어기술에 속한다. 목표속도에 근접하게 등속을 
유지 할 수 없는 항공방제의 경우는 살포량의 왜곡을 심각하게 유발하고 이는 
농약의 손실과 농작물의 약해 또는 환경오염의 원인이 될 수 있다. 이러한 변량
방제기술은 지상의 농작업기에만 국한하지 않고 항공영농에도 적용하고 있다 
(Thomson et al., 2009; Thomson et al., 2010; Thomson et al., 2013). 
Martin et al., (2004)은 고정익에 사용하여 프로펠러로 구동되는 펌프의 피치
각을 조절할 수 있는 (AutoCal I, Houma Avionics, LA) 유량제어기와 AgGPS 
TrimFlight의 상용장비를 사용하였다.  
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항  목  제원/성능 비  고

제어부

 수동/자동 조종형식  R/C, FM 지상 모니터링/ 제어
 헤드형식 stabibar-less Flybar-less
 스와시형식 CCPM 3 servo  120°
 등속제어형식 GPS Waypoint 모드

동력부

 엔진형식  2기통,2행정  대향공냉식
 출력(PS) 32 여유출력
 배기량(cc) 340 경량특성
 로터직경(m) 3.15 설계익형
 테일부 0.25 yaw-gyro
 기어비 6.9:1 870 rpm 

기대부

 동체크기(mm) 3700(L)×1000(H)×750(W)
 총중량(kg) 80 장치포함
 유상하중(kg)  30  총이륙하중 120 kgf
 살포장치 1.5-2.0 Lpm 구간균일살포
 작업능력(ha/일) 20-30 속도 10-20 km/hr

         표 1-1.  개발 목표 무인헬기의 제어장치 제원 및 성능

제 1 절 연구목적

  본 연구의 최종목표는 농용 회전익기를 이용하여 소필지 항공방제작업을 무인
화 하는데 있어, 우리의 소필지 농지실정에 맞도록 동작성을 개선하여 작업효율
을 제고하는 스테비바레스 기체를 적용하고, 상용 제어기를 적용하여 변량방제
장치를 개발함으로써 소규모 필지의 균일정밀방제를 도모하여 벼농사는 물론 밭
작물, 과수 등의 소규모 경사지의 정밀・안전방제에 이용되도록 하여 작업자와 
환경을 동시에 제고하는 지속적 농업에 기여함에 있다.  따라서 소필지 균일살
포 스테비바레스 농용 회전익기 시스템 개발이라는 최종목표의 결과로 개발될 
농용무인 회전익기의 제원을 표 1-1에 보였다. 연구의 주요 내용은 1) 스테비바

레스 헤드형식 적용 농용 회전익 기체의 개발 및 2) 소필지 균일 살포를 위한 

상용 제어 시스템의 적용과 변량제어시스템의 개발이다.



- 26 -

  본 연구의 최종목표인 소필지 균일살포 스테비바레스 농용 회전익기 시스템 
개발에 있어 동작성을 개선한 기체를 개발하여 소필지의 살포작업의 효율을 제
고하고, 상용 제어시스템을 적용하고 변량제어기를 개발함으로써 정밀살포를 도
모하는 세부연구내용은 다음과 같다.

    ◆ 스테비바레스 헤드형식 적용설계와 농용 회전익 기체의 개발

- 동작성이 개선된 스테비바레스 스와시 헤드부 설계 및 개발
      - 동력 절감 및 고장 저감 농용 회전익기 테스트베드의 개발

- 비례제어(VRA) 균일 방제장치 개발
- 등속 균일살포 및 살포작업의 효과측정

    ◆ 소필지 균일 살포를 위한 상용 제어 시스템의 적용과 개발

- 자세제어 모듈(DJI-ACE)의 시뮬레이터 적용
- 상용 구간비행 및 등속 제어 안내모듈(guidance) 적용개발
- 동작성 향상을 위한 등속 자세 제어의 농용 회전익기 구현 및 평가
- 등속 비행작업의 특성 분석 및 평가

제 2 절 연구의 필요성 

1. 방제기술의 새로운 패러다임

  지난 30~40년간 농작업의 기계화와 자동화가 추진되어서 노동 강도와 노동 
투하시간이 줄어들고 있으나 방제작업의 경우 아직도 상당 부분에서 인력에 의
존하고 있다. 노지채소 및 과수의 경우 방제작업에 각각 10a 당 5~9 시간 및 
10~18 시간의 많은 노동력 투하를 필요로 하고 있다. 수도작의 방제작업은 병
해충 방제작업의 시기가 무더운 여름철이며 호스를 끌면서 작업하기 때문에 농
약에 직접 노출되기 쉬운 매우 힘들고 기피하는 생산과정이다. 
  농업생산의 애로사항인 방제시 과도하게 투하되는 노동력과 노동강도를 줄이
기 위해 무인항공 농업기술이 방제작업, 파종 등에 적용되고 있다. 무인 회전익
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기가 병충해 발생에 대한 적기 방제, 지역농업실정에 맞는 소규모 정밀 방제, 
유인 항공기에 비해 적은 소음 및 농약의 비산 등의 장점을 가지고 있어서 다른 
방제 방법에 비하여 우수한 것으로 평가되고 있다. 소규모 지역에서도 효율적으
로 작업이 가능하며 작업자의 안전을 도모할 수 있어 일본의 경우 무인 회전익
기에 의한 방제 면적이 계속적으로 증가하는 추세이고 새로운 패러다임으로 자
리잡고 있다 (홍, 1995; 박, 2004).
  우리나라의 무인항공방제를 위한 기술은 무성항공이 일본 Yamaha의 Rmax 
농업용 무인  회전익기를 도입하여 병충해 방제에 직접 적용하여 살충 및 살균
제를 살포하거나, 벼 특성화 사업지역에서는 키토산 등을 살포하고 있다. 우리
나라 헬리콥터 보급대수는 183대(2013년)에 이르고 있으며 무인 회전익기를 이
용한 국내 연살포면적은 꾸준히 증가하여 125,000 ha(2013년)에 이르고 있다. 
또한 정부에서는 임대작업을 위한 농업용 무인  회전익기의 공급을 확대하여 벼 
병해충 공동방제 및 직파재배에 활용할 계획이다. 농용 회전익기의 주된 관심대
상은 일본의 유상하중 20kg급 기종으로 국내 대학교에서도 시작기 형태의 무인 
회전익기들을 개발하였으며 무인 항공살포를 구현하였다. 우리나라도 5년 이후 
연간 50～100대 이상 판매가 가능하고 1000기 이상 운용 될 것으로 기대된다. 
무인 회전익기의 포장능력은 200,000평/일 정도이며 방제 효과도 관행방제나 
유인방제보다 효율적 이며 농약의 AI를 30% 저감하여 살포해도 충분한 효과를 
얻을 수 있음이 검증되었다. 
  소형 무인 회전익기를 이용한 항공방제는 기술적으로 1/4 ha(50 m×50 m) 
정도의 소필지에 적용이 가능하며 현재 수도작에 주로 적용하고 있으나 전작 및 
과수에도 적용을 확대하려 하고 있다. 무인 회전익기는 1회 비행(flight batch)
의 15-20분의 작업시간 동안 2～3 ha/flight batch의 포장능률을 보이므로 소
규모 지역의 방제작업을 효율적으로 수행할 수 있으며, 능숙한 보조자와의 작업
에서 시간당 3회 비행이 가능하므로 시간당 6～10 ha (50-80ha/일)의 유효포
장능률을 보인다.
  작물 생산에 필수적인 방제 작업은 작업자의 농약중독 및 노동시간 부담을 가
중시켜 농민의 건강을 위협하고 있으며 작업자의 육체적, 정신적 부담으로 이어
지고 있는데, 무인 회전익기를 이용한 방제작업의 장점 중 하나는 작업자의 노
동강도를 현저히 줄일 수 있다는 점이다. 또한 좁은 농로에서 비행준비 및 이륙
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이 가능하며, 고도가 낮고 살포량이 적어서 정밀 방제가 가능하다. 그러나 안전
을 위하여 조종자의 교육은 중요한데 반드시 소정의 자격과정을 거쳐야 하며 일
본에는 자격을 갖춘 약 만 명에 달하는 조종자가 있고 국내에는 318명(2012년)
이 활동하고 있는 것으로 파악되고 있다. 
  조종자와의 면담에서 수집한 작업중 애로사항으로서 특히 하절기 작업, 고지
대 및 유상하중 비행에서 양력의 부족의 문제가 일으키는 자세 유지를 위한 미
세조종의 어려움, 측풍 편류를 보정하며 방제선을 따라 직진의 수행과 고도의 
높이 유지와 등속을 유지하는 숙련도가 조정자에게 있어 어려운 임무인 것으로 
조사되었다. 

2. 방제 효과의 제고를 위한 변량 살포 시스템

  농업용 무인 회전익기를 사용하는 조종자들의 애로사항 중에 가속하는 구간이 
짧은 점과 등속을 유지하는데 조종간의 감에 의한 숙련도에 의지한다는 어려움
에 있다.  그림 1-1(a)에서와 같이 소필지의 짧은 경로(50m 내외)에 있어 전진
가속, 정지, 가로이동 및 회전가속의 과정이 반복되면서 그림 1-1(b)와 같이 등
속을 유지하기 어렵다.  따라서 조종자(농업인 운영자)가 편하게 운용할 수 있는 
등속제어 장치가 필요하였다. 이는 기체의 동작 특성에서 비롯되는 것으로 응답
성이 높은 기체설계의 구성 및 변량살포 제어기를 필요로 하였다.  

              (a) 비행경로                          (b) 지면 속도변이 
      그림 1-1 소필지 살포 경로 및 가속/정지 반복 구간에서의 지면 속도변이



- 29 -

가. 동작성이 우수한 스테비바레스 회전익 시스템의 적용 

  헬리콥터의 응답은 정지비행상태와 등속 비행상태에 따라 일어나며 초기속도와 
관련된 식은 구간비행 조건에서 의미 있는 항이다. 여기에 반응성에 대하여 추가된 
로터 및 스테빌라이저의 Bell-mixer gearing 운동 모델은 다음 연립 미분 방정식 
식 (1-1)과 같다 (Leishman, 2002).

                                        식 (1-1)

  여기에서 나타나는 응답성은 τf ,  τs 등 지연 반응 시간에 의하여 나타나며 새로운 
스테비바레스 헤드형식은 이와 같은 지연시간이 제거되어 반응 속도에 의한 제한이 
미소하게 될 것으로 생각된다.  제어가 부족하던 과거에는 이와 같은 방법으로  반응
을 제어하되 응답성을 늦추었던 반면, 현재의 제어기술로서는 제어반응이 빠른 시스
템을 요구한다.  이러한 제어의 특징을 농용 회전익기에 적용하여 소필지 살포용 헬
기에 등속제어의 빠른 응답을 얻을 수 있게 될 것이다 (김, 2010; 박, 1992). 
  이와 같은 스테비바레스 형식의 스와시헤드 형식을 적용한 무인 농용 회전익기는 
반응 속도가 빠른 특징을 가질 뿐 아니라  링크의 수를 줄여 직접 구동하는 형식을 
가지므로 고장의 가능성을 저감하고 스테빌라이저가 소모하는 동력의 대부분을 유
상하중 또는 예비하중으로 사용하므로써 동력을 절감하고 신뢰성을 향상할 수 있게 
될 것으로  기대한다.

나. 상용 등속 제어기의 적용  

  무인항공기의 제어시스템의 성능과 신뢰성이 무인항공기의 임무 수행능력을 
좌우하므로 비행 또는 센서장비의 제어시스템이 중요하다. 최근 MEMS (micro 
-electro mechanical systems) 기술을 이용한 관성센서들이 개발되어 손쉽게 
GPS를 통합한 AHRS (attitude heading reference system)시스템들이 상용으
로 등장하였으며 실용적으로 사용할 수 있게 되었다 (박 등, 1993; 배 2010). 
  DJI Innovations Co., Integrated Dynamics Co., 또는 weControl 등에서 
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UAV를 위한 비행제어시스템을 개발하여 상용화하고 있으며 대학 및 연구기관
에서 다양한 프로세서와 센서 등을 선택하여 비행조종컴퓨터 시스템을 구성하고 
있다. The University of Texas 또는 KAIST 등 에서는 범용 마이크로프로세
서를 이용하여 시스템을 구성했고 Beijing University와 SJTU에서의 AVR이나 
DSP와 같은 임베디드 프로세서를 이용하여 탑재컴퓨터를 구성하기도 하였다.   
  상기한 여러 시스템 중  DJI-ACE, Waypoint 시스템은 개방형 제어시스템으
로서 제어요소들의 사용자 적용(user adaptability)이 가능한 펌웨어를 탑재함
으로써 기체의 종류와 특별한 비행임무에 대하여 적절한 조정이 가능한 것이 장
점이며 연구와 실용화 적용에 유리하다. 따라서 주관연구기관은 실용화 무인 회
전익기를 이용하여 자세제어 연구를 수행하고 DJI의 ACE-Waypoint 시스템을 
농용 회전익기에 적용할 로드맵을 가지고있다.
 
다. 변량살포 제어기의 개발  

  살포작업에 있어 작목이나 작업시기에 따라 단위면적당 농약의 사용량이 정해
진다. 이 값은 살포율(application rate)이라 하고 살포(비행)속도에 따라 시간
당 살포되는 양 즉 토출량(discharge rate)이 변화되어야 한다. 
  수동으로 조종하는 무인 항공살포작업은 조종자에 있어 어려운 작업으로 등속
을 유지하기가 어려우므로 불균일 살포를 초래할 수 있다. 대책으로 비례제어 
기술을 도입하여 속도변이에 대한 균일도 제고를 추구하려하였다. 비례 살포
(variable rate application) 제어기술은 GPS 또는 INS를 사용한 항법시스템 
기술을 이용하여 지면살포속도(ground velocity)를 감지하고 이를 이용하여 살
포량을 조제용량에 맞추고 균일한 방제가 이루어지도록 시스템을 추구한다. 이 
시스템은 처방사양 결정에 따른 고도의 정밀 농작업을 가능하게 할 기본적인 인
프라 기술이다 (Koo and Wamac, 2000). 
  구 등(1998)은 주행속도를 보상하는 방제기를 연구하였으며 목표속도에 근접
하게 등속을 유지 할 수 없는 항공방제의 경우는 살포량의 왜곡을 심각하게 유
발하고 이는 농약의 손실과 농작물의 약해 또는 환경오염의 원인이 될 수 있다. 
이러한 변량방제기술은 지상의 농작업기에만 국한하지 않고 항공영농에도 적용
하고 있다 (Thomson et al., 2009; Thomson et al., 2010; Thomson et al., 
2013). Martin et al., (2004)은 고정익에 사용하여 프로펠러로 구동되는 펌프
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           세 부 목 표                 연 구 내 용 

◆ 스테비바레스 헤드형식 적용
설계 농용 회전익 기체의 개발

▷ 무인헬기 제어기 사용 실태조사
▷ 스테비바레스 헤드의 설계 및 개발 
▷ 농용 회전익기의 동작성 개선 기체의 구성
▷ 농용 회전익기의 테스트베드 기체 구성
▷ 비례제어(VRA) 균일 방제장치 개발
▷ 등속 균일살포 및 비행작업의 효과측정 

◆ 소필지 균일살포 등속제어 
   시스템 적용 및 개발

▷ DJI-ACE 자료 및 최적 변수 분석
▷ 상용 자세제어 모듈의 시뮬레이터 적용 
▷ 구간 비행 모듈의 등속제어 적용 
▷ 농용헬기 등속 자세제어 모듈 적용
▷ Waypoint 등속 구간비행 적용 및 개발 
▷ 등속 비행작업의 비행 동특성 평가

표 1-2 소필지 균일살포 스테비바레스 농용 회전익기 시스템 개발의 세부연구목
표 및 내용 

의 피치각을 조절할 수 있는 (AutoCal I, Houma Avionics, LA) 유량제어기와 
AgGPS TrimFlight의 상용장비를 사용하였다.  

제 3 절 연구 내용 및 범위

  본 연구의 최종목적은 우리의 농지실정에 맞도록 농용 회전익기를 이용하여 
소필지 항공방제작업을 무인화 하는데 있어, 동작성을 개선하여 작업효율을 제
고하는 스테비바레스 헤드를 채용하고 상용 제어기를 적용하여 변량방제기를 개
발함에 있다. 소규모 필지의 균일정밀방제를 도모함으로써 벼농사는 물론 밭작
물, 과수 등의 소규모 경사지의 정밀 안전방제에 이용되도록 하여 작업자와 환
경을 동시에 제고하는 지속적 농업에 기여함에 있다.  따라서 상기한 바와 같은 
소필지 균일살포 스테비바레스 농용 회전익기 시스템 개발이라는 최종목적의 세
부 연구의  내용은 1) 스테비바레스 헤드형식 적용 농용 회전익 기체의 개발 및 
2) 소필지 균일 살포를 위한 상용 제어 시스템의 적용과 변량방제 시스템의 개
발로서 세부 연구내용은 표 1-2에 보였다.



- 32 -

무인헬기 제어기 사용 실
태조사

연구 및 적용실태 분석 및 실
무적 조사

자세조종 및 고도 유지의 애
로사항 조사, 자세제어기의 적
용 및 실무적 조사분석 

스테비바레스 헤드의 설계 
및 개발 

시뮬레이터 및 농용 회전익기
의 스테비바레스헤드 캐드설
계 및 제작 

캐드설계를 통하여 링크시스
템의 간단화, 신뢰성 푸시로드 
및 토크서보의 수급

농용 회전익기의 동작성 
개선 기체의 구성

기계역학적 회전익기의 실용
적 개선 설계 및 구성

고출력 경량 엔진의 선발, 머
플러설계 적용, 트랜스미션의 
설계, 양력특성의 측정 및 분
석

DJI-ACE 자료 및 최적 변
수 분석

스테비바레스 헤드적용 상용 
자세제어장치의 수급 및 최적 
변수연구

스테비바레스 적용 제어시스
템의 변수의 분석, 최적치의 
연구

상용 자세제어 모듈의 시
뮬레이터 적용

스테비바레스 상용 자세제어
장치의 적용검토 및 시뮬레이
터장착시험

스테비바레스 자세제어기의 
시뮬레이터 적용 및 비행시험 

구간 비행 모듈의 등속제
어 적용 

구간비행 가이드 시스템의 시
뮬레이터 적용 및 데이터분석

구간비행 가이드 (way-point) 
시스템의 시뮬레이션장치 적
용 비행시험 및 데이터(지면속
도) 수집

농용 회전익기의 테스트베
드 기체 구성

동력부의 선정과 로터양력테
스트에 의한 테스베드의 구성

농용 회전익기의 테스트베드
구성제작, 스테비바레스 헤드
의 설계 및 제작 

비례제어(VRA) 균일
 방제장치 개발

DSP 바탕 모터모듈 및 블루
투스 통신체계와 모니터링 시
스템  구성 

비례제어 방제장치의 구성 및
적용시험, PWM 평균 출력전
압, 노즐 압력의 살포량반응 

등속 균일살포 및 
비행작업의 효과측정 

등속 비행의 구현과 적용 변
량제어시스템에 의한 살포테
스트 실험의 시행

살포작업 및 등속제어의 평가
살포 분포 패턴 및 살포 거리
에 따른 변이계수 측정/분석

농용헬기 등속 자세
제어 모듈 적용

등속 비행의 농용회전익기의 
적용과 실험 및 변이 정도의 
분석

등속자세 모듈의 농용 회전
익기에의 적용, 살포속도의
등속성 평가, 반응정도의 평가

Waypoint 등속 구간
비행 적용 및 개발 

안내비행 모듈 waypoint의 등
속 비행의 적용과 실험 및 변
이 정도의 분석

구간 안내시스템의 실용적용
숙련된 조종자의 자동 등속
추구 및 변이계수 비교

등속 비행작업의 분석
 및 평가

속도 변이의 분석 및 등속 변
량제어 시스템의 제안  

세가지 변량제어시스템의 제
안과 이에 따른 살포시험 분
포패턴 및 등속도성능 분석

표 1-2 계속 
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  무인항공기는 주로 군사용으로 개발되어 왔으나 다른 무기체계와는 달리 군사
용 외에 민간용도로도 여러 가지 분야에서 사용이 가능하다. 하지만 민간 사용
으로의 역사는 짧고 아직까지는 비행공역(空域)이나 주파수 등 여러 가지 제약
사항들로 인하여 사용에 한계가 있으나 점차 활용범위가 넓어지고 있는 추세이
다 (장, 2006; Sekiguchi, 2004).
  민간 부문의 이용도 사용목적과 용도에 따라 다양한 형태와 크기 및 성능을 
취할 수 있다. 무인항공기의 민간부문 사용은 공공부문과 일반 민간부문으로 나
눌 수 있다. 공공부문에서는 중앙정부 각 부처와 그 산하 기관, 지방정부와 예
하 조직기관들이 무인기의 잠재적 사용자로서 항공우주, 우편배달, 각종 구조활
동, 산림감시 및 진화, 태풍 및 기상관측, 강이나 하천의 공해물질 폐기 감시, 
핵 발전시설 모니터링, 국경 및 해안 감시, 범죄 용의자 추적 및 수색, 폭동진
압, 교통상황 조사 및 전력선 점검 등에 이용이 가능할 것이다. 그리고 일반 민
간 부문에서는 저공 위성과 같은 기능의 통신중계, 뉴스취재, 농업관리, 항공방
제, 사진촬영, 토지개발·건축, 해양·원유 및 광산업 등의 다양한 분야에 직간접
적으로 매우 유용하게 이용될 수 있을 것이다 (김 등, 2005; Sato, 2004).  
  본 연구의 중점 관심대상인 농업생산관리 분야에의 이용은 다음과 같다. 인공
위성이 농업분야에 운용되고 있으나 농작물의 습도, 해충 분포 등의 자료가 너
무 광대하고 농부들 개인에게 즉각적인 이익을 주기에는 반응시간이 너무 느려 
효과가 적은 편임에 따라 고고도 장기체공형 무인기(HALE UAV)의 네트워크가 
농장이나 다른 농업사업을 세밀하게 관리하는 데 사용될 수 있다. 공중에서 감
지하는 자료가 각각의 농장에 거의 실시간으로 전송되면 농부는 필요한 시기에 
맞추어 농작물에 물을 주고 비료나 농약을 살포할 수 있을 것이다. 비료나 농약
의 살포는 사람이 직접 살포할 시의 화학물질 흡입 위험으로부터 농부의 건강과 
안전을 지킬 수가 있고 또 적기에 많은 면적을 손쉽게 살포할 수 있다.
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  지진, 홍수 등과 같은 자연재해시나 지상 또는 해상에서의 탐색이나 위험한 
상황에서 무인항공기는 매우 유용할 수 있으며, 이외에도 지역 불법침입이나 원
격탐사는 저렴한 가격으로 원하는 정보를 적시에 받아 볼 수 있기 때문에 농업
분야 원격탐사에서도 상당한 역할을 할 수 있을 것으로 예상된다.

1. 농용 라이트급 무인 회전익기

  UAV(unmanned aerial vehicle)의 분류는 고도(altitude), 체공시간
(endurance), 이륙중량(take-off load) 등의 기준으로 분류된다. 본 연구의 관
심 목표 무인 회전익기는 총중량 50-100kg, 고도 150m 이내의 소형경량 
(light UAV), 회전익 수직이착륙기인 VTOL (vertical take-off landing) UAV, 
시계반경 300m 이내 VR (visible range) 영역 UAV로 분류할 수 있다 (김 등, 
1999). 표 2-1에는 동급의 국외 무인 회전익기의 모델과 제원을 보였다.
  회전익 무인항공기는 군사용의 핵심 장비로 부각되고 있다. Northrop 
Grumman, Boeing, Bell 등 항공군수업체들은 1990년대부터 무인헬기 개발에 
들어갔으며 현재 무인비행체 분야에서 가장 앞선 국가인 미국과 이스라엘을 중
심으로 군수와 민수분야에 무인비행체 개발 프로그램들이 전 세계적으로 50건 
이상 진행되고 있다. 이중 1/3은 회전익 항공기로서 수직이착륙이 가능한 
VTOL 형식이다. 무인항공기 산업은 민수분야로 점차 확대되어 농약 및 비료 
항공 살포, 산불 감시, 교통 정보 파악, 항공 지도 제작, 재해 정보 등의 목적으
로 민수용 산업무인헬기는 다양한 분야에서 활용 되고있다. 무인  회전익기의 
수요가 급증하고 있어 2013년 국내시장 규모 875억원, 세계 시장규모 2.5조원
에 이를 것으로 추정되고 있다 (Frost and Sullivan, 2001). 
  세계의 Light VTOL-UAV 생산회사는 14개국 35개 이상 제작사에서 46개 이
상의 모델이 생산되고 있다. 국내의 무인항공기 개발은 주로 한국항공우주연구
소에서 UAV 사업으로 이루어지고 있으나 임무반경과 비행고도에 따라 분류했
을 때 농용에서 사용되는 분류에 드는 연구는 미비하였다 (Lee 등, 2000).  고
도는 3-10m 이내, 작업 반경은 100-200 m 이내로 제한되는 농용헬기는 1990
년부터 대우중공업 우주항공연구소에서 ARCH-20/50을 개발할 목적으로 러시
아(Komov)와 공동 개발을 1997년까지 행하였고 시행 도 중 중단된 바 있다. 
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  민수분야에 UAV가 가장 확산된 사례는 일본에서 VTOL-UAV를 농업용으로 
활용하고 있는 것을 들 수 있고, 대표적인 것이 야마하의 Rmax로서  언론, 영
화 및 공중감시까지 적용범위를 넓혀가고 있다.  항공기 제작 및 항법기술은 여
러 측면에서 특히 국방의 관점에서 각 나라가 관심을 보이는 만큼 그 기술의 공
개를 꺼려하므로 제작 및 운용기술을 독자적으로 개발해야 할 것으로 생각된다.  
우리의 주된 관심대상은 야마하발동기(주)의 Rmax 기종이다. 이는 21 PS의 출
력을 발휘하는 수평대향 수냉식 2사이클엔진을 탑재하였으며, 주로터 반경이 
3,115 mm이며, 자중은 68 kg로서 유상하중은 20 kg 정도이다. 최근들어 엔진
을 4cycle 엔진으로 개선한 것으로 알려져 있다. 일반적인 회전익형기체에 대한 
연구와 사업은 제한적이며 일본의 Yamaha Motors의 Rmax와 Yanmar의 
ATH-3가 있으며 국내에는 LG의 RemoH-C100, 한화의 X-copter 및 한성의 
T&I의 ACE 정도가 있다. 미국, 캐나다, 독일, 프랑스, 스웨덴, 오스트리아에서
도 개발 생산 중에 있으나 농용전용  회전익기는 일본과 한국이 주도하고 있다.

 

Manufacturer (fig.no.)      Model Payload
(kg) Year/class

NRI(1)  Autocopter 8.2  NL/CC
TAG(2)  M80 21  2006

Rotomotion LLC (3)  SR200 22.7  /CC
Naval Research Lab(4)  Vantage/DW 11-16 2003/DV

Schiebel Elektronische Gerate  Campcopter 5.1 25 2005/DP
Nanzing Univ.(NRIST)(5)  Z-3 30  /M

EADS(6)  Scorpio-30 15  -
Steadicopter(7)  STD-5 8  /DP

Yamaha(9)  RMAX 30 1997/CC
Yanmar(10)  YH300 25  /CC

Saab(8) Skeldar V-200 30 2006/DP

* NL : no longer in service   * CC : civil and commmercial
* M : military                 * DV : in development
* DP : dual purpose          Ref) www․uvs-info․com

표 2-1. 농용헬리콥터와 동급 분류의 대표적 국외 무인회전익기의 현황 및 제원
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표 2-1 계속
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  일본 중국 및 한국의 경쟁업체 기종을 살펴보면 1)중국 항공공업그룹의 
V-750, 2) 중국 NRIST의 Z-3, 3) 한국 LG CNS의 X-copter (원신하이텍), 4) 
스웨덴의 Apid 60을 도입한 중국 Ewatt technology의 SUV-200, 일본의 야마
하 (Rmax) 및 얀마(YH300) 등을 들 수 있으며 본 연구를 통하여 

표 2-1 계속

    

2. 상용 제어 시스템 

  무인항공기가 처음에는 단순한 원격조종에 의해 비행하는 경우가 많았기 때문
에 RPV(remotely piloted vehicle)라고 불리었으나, 최근 들어서는 자동화 장
치가 발달되어 원격조종한다는 의미는 줄어들고 무인으로 항해하는 비행기 즉, 
UAV(unmanned aerial vehicle)로 불리는 것이 일반화되었다. 사전에 계획하
여 입력한 대로 비행하고 지정한 곳에서 선회하며 임무를 수행하고 통신이 두절
되어도 사전 지정한 곳으로 복귀 비행을 하는 안내체계(guidance system)로 
발전하였다. 최근에는 대부분의 무인항공기가 이착륙도 자동으로 행하게 되어 
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조종사의 수고를 경감시키고 있다.
  가까운 미래에는 비행 및 임무 수행의 지속적인 자동화를 통해 운용방법을 더
욱 단순화하여 운용인원과 비용을 감소할 것이며, 센서 간의 실시간 상호 연동
이 가능하도록 하는 소프트웨어의 발전, 그리고 많은 데이터의 획득, 검색, 융합 
및 평가를 지원할 수 있는 자동화된 의사결정 및 데이터처리 시스템의 개발 등 
다양한 분야에서의 지능화, 자동화가 진행될 것이다. 더 나아가 로봇의 지능화 
연구가 무인기에도 자율판단 능력을 부여하여 주위의 상황을 스스로 인식하여 
시스템이 자동으로 최적의 행동을 판단하여 실행하는 자율의 기능이 추가되어질 
것이다 (장, 2006). 다양한 센서정보를 융합하여 자기와 주위 상황을 인식하는 
기능, 발진 전과 비행 중에 임무계획을 설정·변경하는 기능, 상황과 계획을 대조
하여 임무효과가 최대가 되도록 행동의 의사 결정을 실시하는 기능 등으로 구성
된다. 
  무인항공기의 제어시스템의 성능과 신뢰성이 무인항공기의 임무 수행능력을 
좌우하므로 비행 또는 센서장비의 제어시스템이 중요하다. 이러한 헬리콥터의 
비행제어 시스템은 로터와 기체의 동특성 (dynamics), 불안정성(unstablity), 
비선형성 (nonlinearity), 시변 (time-variant) 등의 이유로 고정익 항공기에 비
해 난제이다.
  헬리콥터의 제어는 여러 개의 입출력 (MIMO)을 갖는 다변수 시스템이고 서로 
간섭하는 특성을 갖고 있어 다변수이론이 도입되면서 활발히 연구가 진행되었
다. LQR (linear quadratic regulator) 이론이 일찍이 도입되었으며 (Murphy 
and Narendra, 1969) 이후 견실제어이론이 도입되어 LTR (loop transfer 
recovery)방법으로 제어기를 설계하였다 (Garrade and Liebst, 1990).  
Ohyama and Furuta (1985)와 Pallet 등 (1991)은 모형헬리콥터를 5-DOF 짐
벌에 장착하여 이러한 이론들을 구현하였다. Shim 등(2000)은 모형헬리콥터 정
지 비행제행의 연구에서 비선형모델을 기초로 한 정지비행을 구현하였다.
  이와 같은 선형제어의 경우 제어기법의 이론정립이 확고하고 기존 수치해법의 
선택적 사용이 가능하다. 그러나 선형화 모델은 근사된 것으로 비선형 모델이 
갖고 있는 성질을 정확히 표현하지 못한다. 또한 내부 및 외부의 외란이나 동작 
모드에 따른 제어기 파라미터의 적응성이 저하되어 동작영역이 상이해지면 시스
템이 불안정하게 되는 단점이 있다.
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  반면 비선형 최적제어 기법은 헬리콥터의 운동을 더욱 정확히 표현할 수 있어 
다양한 비행상황을 정확히 구현할 수 있고 큰 perturbation에서도 유효하고 
gain scheduling이 필요하지 않다. 이는 복잡한 운동방정식의 유도를 필요로 
하여 많은 계산시간을 필요로 한다. DSP등 탑재 컴퓨터의 계산능력 향상과 수
치해법의 효율개선에 따라 점차적으로 적용되어지고 있는 실정이다 (Tenn, 
2009).

Company Application
Platform  IMU N

AV
Avail-
ability

DJI Innovations Ltd. general (AgroHeli-4G) ACE ○ COM

Rotomotion LLC SR200, 500 AFCS ○ NS

NRI HeliCom Mark IV built-in × AO

Pulse Aerospace B1-100 Aero Scout WelMU-5 × COM

KAIST Highest-R2 (micro infinity) FCC ○ NC

Skookum Robotics general SK720 × COM

Cloud Cap Tech. general, fixed wing piccolo SL ○ COM

Sky circuits Ltd. Quest UAV, fixed wing SC2 ○ COM

Vector Nav general VN-200 × COM

Xtreme Drone Velocicopter, multicopter Ardu-pilot 
MEGA2.5 ○ AO

Hoverfly Tech Inc. ERISTA, multicopter Hoverfly
PRO ○ AO

weControl BI COPT CH wePilot100 ○ COM

*COM: commercially available
*NS: not for sale
*AO: sale by all in one(turnkey base)
*NC: no longer Continued

표 2-2.  스테비바레스 농용회전익기 적용을 위한 상용 및 연구용 자세제어시스템 및 
항법장치

  관성항법 (inertial navigation system)은 자이로와 가속도계의 출력을 기초
로 하여 수학적 계산과 추정이론으로 자세 및 위치를 결정하는 시스템으로 오차
가 많으며 이를 수정하기 위하여 GPS를 추가한 통합시스템을 도입하여 누적되
는 오차의 문제를 해결하고 있다. INS는 IMU (inertial  measurement unit)를 
기준좌표계로 유지되는 짐벌로 구성되어 있고 자이로가 기준점을 안정화시켜주
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고 있다.  자이로나 가속도계와 같은 센서 보상 방법에 대한 문제와 초기정렬 
등에서 생기는 오차의 문제를 주로 칼만필터 등을 통하여 해결하고 있다 (김 
등, 2004; 홍 등, 2004). 
  비결합방식은 서로에게 영향을 주지 않는 독립된 INS와 GPS로서 구성하므로 
각 시스템의 고장과 무관하게 동작할 수 있으나 반면 강결합방식에서는 IMU의 
계산치를 칼만필터에 제공할 때 GPS는 위치정보와 변화율의 정보가 루프형태로 
연결되어있다.  중간방식으로 GPS가 독립적으로 항법해를 계상할 때 IMU의 오
차를 수정하는 정도로 연결되어 있어 위성의 수가 적을 때는 수정이 불가한 단
점이 있게 된다. 농용헬리콥터는 가시거리 내의 자세 및 기체의 편류를 제한하
는 정도의 기능을 필요로 하므로 중간 정도의 연결합의 방법이 필요할 것으로 
판단되었다 (박 등, 1999; 이 등 2004). 
  MEMS (micro-electro mechanical systems) 기술을 이용한 관성센서들이 
개발되고 DSP(digital signal processor)와 같이 빠르고 효율적인 프로세서를 
바탕으로 정확하고 소형의 저가 IMU가 가능하게 되었다. 따라서 앞으로 더욱 
손쉽게 GPS를 통합한 AHRS (attitude heading reference system)시스템들이 
용이하게 적용될 수 있다. 
  DJI Innovations, weControl 및 Cloud Cap Tech 등에서 UAV를 위한 비
행제어시스템을 개발하여 상용으로 판매하고 있으며 대학 및 연구기관에서 다양
한 프로세서와 센서 등을 선택하여 비행조종컴퓨터 시스템을 구성하고 있다. 
The University of Texas 또는 Kaist 등 에서는 범용 마이크로프로세서를 이
용하여 시스템을 구성했고 Beijing University와 SJTU에서의 AVR이나 DSP와 
같은 임베디드 프로세서를 이용하여 탑재컴퓨터를 구성하기도 하였다.  본 연구
에서 제어기의 적용을 검토하기 위하여 다수의 자세제어시스템(AHRES) 및 항
법시스템 (navigation)을 표 2-2에 비교하였다.
  우리나라에서는 국방과학연구소(ADD), 항공우주연구원(KARI), 한국항공 우주
산업(KAI), 대한항공(KAL), 아주실업, 성우엔지니어링, 유콘시스템, 경북대학교, 
원신스카이텍, 서원무인기술, 마이크로 인피니티 및 삼성테크윈 등이 비행체 제
조, 시스템 설계, 자동비행기술, 탑재임무장비 개발 및 데이터 무선링크 시스템 
등의 연구에 노력하고 있다.
  제어기를 개발하고 검증하기 위해서는 이를 적용할 수 있는 시뮬레이션 환경
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의 구성이 필요하고 비행시험을 위한 신뢰성이 우수한 기체와 탑재 비행제어시
스템의 확보가 핵심이다. 따라서 본 연구에서는 이러한 제어기 개발을 위한 균
평기체의 테스트베드를 구성하고 다양한 신호처리 및 고속 연산에 유리하고 소
형회전익 무인항공기를 실시간으로 제어 가능한 DSP를 이용하여 적절한 센서의 
선택과 컴퓨터 설계가 필요하다.
  상기한 여러 시스템 중  DJI-ACE 시스템은 개방형 제어시스템으로서 제어요
소들의 사용자 적용(user adaptability)이 가능한 펌웨어를 탑재함으로써 기체
의 종류와 특별한 비행임무에 대하여 적절한 조정이 가능한 것이 장점이며 연구
와 실용화 적용에 유리하다. 따라서, 상용시스템을 채용하여 농용 회전익기 시
스템과 연구용 시뮬레이터에 적용하게 되었다. 

 
  작물 생산에 필수적인 방제 작업은 작업자의 농약중독 및 노동시간 부담을 가
중시켜 농민의 건강을 위협하고 있으며 작업자의 육체적, 정신적 부담으로 이어
지고 있는데, 무인헬기를 이용한 방제작업의 장점 중 하나는 작업자의 노동강도
를 현저히 줄일 수 있다는 점이다. 또한 좁은 농로에서 비행준비 및 이륙이 가
능하며, 고도가 낮고 적은 살포량으로 정밀 방제가 가능하다. 그러나 안전을 위
하여 조종자의 교육은 중요한데 반드시 소정의 자격과정을 거쳐야 하며 일본에
는 자격을 갖춘 약 만 명에 달하는 조종자가 있고 국내에는 318명(2012년)이 
활동하고 있는 것으로 파악되고 있다. 
  무인헬기는 ‘無人’이므로 규정된 안전거리 (15m) 밖에서는 인명사고가 없으며 
단지 헬기 비행체의 재산상 피해만 있을 뿐이다.  최근 보고된 사고의 경우는 
부주의, 조작 미숙, 사전 미확인, 유도자 미숙 등 50여건이 보고되었으며 인명
피해도 포함되어있다. 접촉 대상물은 전선, 가옥, 전주 등이 가장 많았고 단독사
고도 일어난 것으로 보고되었다. 
  무인헬기를 안전하게 운용하기 위하여 무인항공협회를 설립하고 제작사와 함
께 운영하고 있다.  협회는 산업용 무인헬기 운영요령을 확립하여 살포장치, 조
종자 기술기준 및 무인헬기용 농약기준을 마련하고 제작사는 제조기술과 정비사
제도를 운영하면서 조정자 교습학교를 협회로부터 위탁받아 운영하고 있다. 조
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정자격증은 협회에서 발행하고 조종 및 운영자는 안전운행연수회에 참가하여 운
용요령 및 규칙을 인지하도록 되어있다. 
  이에 농용 무인 회전익기의 사용 및 운영실태를 파악하여 안전하고 효율적인 
방제시스템 발전하고자 농업용 무인  회전익기 운용자(조정자)에 대한 실태를  
분석하였다 (표 2-3). 조사에서는 항공방제 작업 중 조종자의 편의를 위한 기술
적 개선사항을 알아보려하였다.  운용자의 조종에 대한 두려움은 상당히 많은 
것으로 판단된다.  소수의 강한 기피감을 갖는 경우도 있는데 이는 조종자가 자
기의 본연의 임무가 아닌 경우, 적성이 맞지 않거나 기관내 역할이 조종자 기능
을 강요하게 될 때 이와 같은 불안감의 원인이 되는 것으로 생각된다. 특히 사
고의 경험은 이러한 기피감을 유발하게 되는데 62%정도가 크고 작은 사고의 경
험을 갖고 있는 것으로 조사되었다. 자세제어에 있어 좌우 날개 짓 (롤 제어) 앞
뒤 끄덕임 (피치제어)에서 어느 정도 개선할 필요가 있음을 알 수 있었고, 살포
경로 및 속도유지에 애로가 있음을 알 수 있었고 개선의 요구가 있었다. 살포높
이는 5%정도에서 가능하다고 답하여 상대적으로 수월하였음을 나타내었다. 따
라서 자동장치, 마스터 링크부 조종기 사용에 대한 개선을 요구하였으며 구체적
인 애로 및 요구사항을 제시하였다. 
    

질 문 사 항 ①* ② ③ ④ ⑤ 평균

1. 조종 중 사고에 대한 두려움 또는 기피감이 있으신가요? 4 2 14 12 1 3.2
2. 사고를 당하신 적이 있으시면 몇 회 정도를 경험하셨나요? 12 19 3 0 1 1.8
3. 무인헬리콥터의 어느 부분의 신뢰도를 강화할 필요 5 1 9 9 13 -
4. 좌우 날개짓을 수평으로 유지하는데 어느 정도 애로 9 18 7 1 0 2.1
5. 앞뒤 끄덕임 수평유지에 대한 신뢰도를 높일 필요 9 16 9 - - 2.2
6. 살포 경로를 유지하는데 어느 정도 애로가 있으신가요? 9 16 8 1 1 2.5
7. 살포속도를 유지하는데 어느 정도 애로가 있으신가요? 7 15 11 1 1 2.9
8. 살포높이를 유지하는데 어느 정도 애로가 있으신가요? 8 20 6 1 0 2.0
9. 자동장치에 대한 신뢰도를 높일 필요가 있나요? 16 17 2 - - 1.6
10. 마스터 링크부에 대한 단순성을 높일 필요가 있나요? 9 23 3 - - 1.8
11. 조종기 사용에 있어 어느 정도 애로가 있으신가요? 3 11 20 1 0 2.5

표 2-3. 농용 무인 회전익기 운용 및 조종자의 기체자세 유지에 대한 의견

           * ①  매우긍정 ② 비교적 긍정 ③  보통  ④ 비교적 부정 ⑤ 매우부정 
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  일일 및 연간 관리에 대한 애로사항은 주로 외국산 부품의 조달이 까다로우면
서 비싸고 대치품이 없다는 불만과 살포장치의 잔고장과 관리가 어렵다는 애로
사항이 주를 이루어었다.  연간검사 및 필수정비에 대한 불편함을 제시하였으나 
항공기의 특징상 까다로운 검사는 필요하지만 비용과 접근간편성은 개선되어야 
한다. 고장으로 인한 기술적인 문제와 구체적인 부분은 상기 한바 있으나 로터 
및 마스터부 링크부, 살포펌프 노즐 등의 견고성, 엔진의 여유출력과 제어장치
의 개선이 요구되었다.
  기타 애로사항으로 작업인력의 부족으로 인한 무리한 작업일정, 농약사용과 
노출에 대한 염려와 부담, 사고에 대한 긴장과 중압감으로 애로사항을 토로하였
다. 이러한 문제들은 조종자의 근무여건과 실무교육을 통하여 해소토록 노력해
야 할 것으로 생각된다. 농민의 입장에서는 방제작업의 애로사항을 해소하는 반
면 조종자의 입장에서는 근무의 여건이 어려워지고 고도의 기술을 요구하게 되
고 스트레스를 동반하게 되었다.
  조종자들은 제어장치에 대하여 낮은 신뢰도를 보였고 메인로터와 마스터 링크
부에 대한 개선을 요구하였다. 이는 자세제어의 중요성과 신뢰도는 최고의 정도
를 요구하는 것으로 생각되며 마스터 링크부의 복잡한 구조는 잔고장을 많이 일
으킴으로 인하여 사용자의 불편함을 초래하고 있다. 또한 하절기동안 엔진동력
부의 동력부족으로 인하여 운전의 안전과 수행의 어려움을 토로하였다. 고온다
습의 하절기에도 여유 있는 동력을 발휘할 수 있는 동력부가 요구되었다. 
   이와 같은 조종자의 요구사항 및 개선 필요요소 등을 고려해볼 때 자세유지 
및 등속 제어의 기술적 요구도는 높았으며 마스터 링크의 단순개선 요구는 스테
비레스 헤드형식을 적용함으로써 요구도를 만족할 수 있을 것으로 기대된다. 이
는 반응속도에 대한 기능의 개선 뿐 아니라 고장에 취약한 링크체계를 간단화 
하여 고장가능성을 줄일 수 있다. 
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제 1 절 스테비바레스 헤드의 기능

  농업분야에서 필요로 하는 무인기 기술은 수직이착륙 회전익기를 대상으로 하
고 있으며 일본의 Yamaha의 Rmax 기종이 시초라고 볼 수 있다. 농업용 무인 
회전익기를 사용하는 조종자들의 애로사항 중에 가속하는 구간이 짧은 점과 등
속을 유지하는데 조종간의 감에 의한 숙련도에 의지한다는 어려움에 있다. 소필
지의 짧은 경로(50m내외)에 있어 전진가속, 정지, 가로이동 및 회전 가속의 과
정이 반복되면서 등속을 유지하기 어렵다. 따라서 조종자(농업인 운영자)가 편하
게 운용할 수 있는 등속제어 장치와 빠른 가속이 가능한 헤드시스템이 필요하였
다. 이는 기체의 동작 특성에서 비롯되는 것으로 응답성이 높은 설계구성과 이
를 제어하는 제어기가 필요하였다.  
  본 연구의 주관기관은 실용화 무인 회전익기를 개발하고 이를 이용하여 스테
비바레스 헤드 및 자세제어 연구 또한 진행하고 있다. 조종자들에 대한 설문 조
사와 농용살포 목적의 기술적 검토에 따라 등속제어의 필요성과 더불어 동작성
이 우수한 스테비바레스 제어시스템을 필요로 하게 되었고 따라서 그림 3-1에
서 보는 바와 같은 형태의 스테비바레스 회전익기 설계를 적용한  등속 살포 시
스템 개발이 요구되었다.

 그림 3-1 운동역학적으로 응답성이 우수한 스테비바레스 스와시 헤드 형식
  

헬리콥터의 응답은 정지비행상태와 등속 비행상태에 따라 서로 독립적으로 일어
나며 로터 및 스테빌라이저의 Bell-mixer 운동 모델은 응답시간이 포함된다. 여
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기에서 말하는 응답성은 지연 반응 시간에 의하여 나타나며 새로운 스테비바레
스 헤드형식은 이와 같은 지연시간이 제거되어 반응 속도에 의한 제한이 미소하
게 된다 (이 등, 2003).  
  주로터는 surge, sway, heave의 병진운동과 roll, pitch의 회전운동 등 5 좌
표운동의 조정에 의해 자세유지가 가능하다. 전후좌우 방향으로 이동하기 위해 
메인로터 회전면을 원하는 방향으로 기울이게 되는데 이것을 사이클릭 피치 컨
트롤 (cyclic pitch control) 이라고 한다. 이 컨트롤은 스와시 플레이트(회전경
사판)에 의해서 이루어지며 이는 스와시 헤드의 메카니즘에 의하여 기울어진 방
향과 각도가 조절된다. 기체를 상승시키거나 하강시키는 경우와 속도를 증감하
는 경우에는 스와시 헤드의 컬렉티브 피치 컨트롤 (collective pitch control)에 
의해서 조정이 행해진다. 
  본  회전익기의 조종에는 CCPM(cyclic collective pitch mixing) 방식이 채
택되었다. 이는 사이클릭 피치(에일어론, 엘리베이터)와 컬렉티브 피치(통상피치)
를 서보단계에서 전기적으로 mixing하여 피치를 컨트롤하는 믹싱시스템이다. 
이는 대형 서보를 사용하여 동작 각도를 켈렉티브 피치용과 사이클릭피치용으로 
분배하여 동작시키기 때문에 1개의 키에 걸리는 동작각도가 작아지게 되어 목
표각도 위치에 도달하는 시간이 짧아지고, 각 키를 2개 또는 3개의 서보에 의해 
동시 조작하므로 동작을 위한 토크도 충분히 확보할 수 있는 장점이 있다. 
  그리고 120°스와시 형식의 CCPM방식을 사용함으로써 지지능력 및 서보에 걸
리는 부하의 균등화를 실현시킬 수 있다. 이는 카메라의 삼각대와 같이 지지된 
스와시 플레이트는 안정성이 우수하고 균등하여 연결부에 유격이 나타나지 않는
다.
   제어기술이 부족하던 과거에는 스테빌라이저 방법으로  반응을 지연 제어하여  
응답성을 늦추었던 반면, 현재의 제어기술로 충분히 제어반응이 빠른 시스템의 구현
이 가능하다. 이러한 제어의 특징을 농용 회전익기에 적용하여 소필지 살포용 헬기
에 등속제어의 빠른 응답을 얻을 수 있게 될 것이다.  이와 같은 스테비바레스 형식
의 스와시헤드 형식을 적용한 무인 농용 회전익기는 반응 속도가 빠른 특징을 가질 
뿐 아니라  링크의 수를 줄여 직접 구동하는 형식을 가지므로 고장의 가능성을 저감
하고 스테빌라이저가 소모하는 동력의 대부분을 유상하중 또는 예비하중으로 사용
하므로써 동력을 절감하고 신뢰성을 향상할 수 있게 될 것으로 기대한다.
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(a) 스테비바레스 헤드        (b) 관행적 스테비라이저헤드 
 그림 3-2 농용 회전익기의 스테비바레스 헤드 및 관행 헤드 

  따라서 그림 3-2(a)와 같이 마스터헤드를 설계하고 제작하였다. 기존의 마스
터와 비교할 때 간단해졌지만 서버토크를 전달하는데 있어 직접 전달하는 메카
니즘 때문에 구성요소에 가해지는 힘이 증가하였고 모든 부재가 보강되었다. 그
림 3-2(b)에 보인 바와 같은 관행적 스테비라이저 헤드와 제작된 스테비바레스 
마스터 스와시 헤드는 농용 회전익기에 장착되었다.
    여기에서 응답성은 지연 반응 시간에 의하여 나타나며  스테비바레스 헤드형식은 
이와 같은 지연시간이 제거되어 반응 속도가 빨라진다.  제어가 부족하던 과거에는 
이와 같은 방법으로  반응을 제어하되  응답성을 늦추었던 반면, 현재의 제어기술로
서는 제어반응이 빠른 시스템을 요구한다.  이러한 제어의 특징을 농용 회전익기에 
적용하여 소필지 살포용 헬기에 등속제어의 빠른 응답을 얻을 수 있을 것으로 기대 
되며 CIFER 스위프 시험을 수행하여 응답의 지연 정도를 비교하였다.

제 2 절 CIFER 분석을 이용한 동작성 분석 

1. 스위프(sweep) 시험 

   회전익기의 행동은 다수의 입출력(MIMO, multi-input multi-output)을 갖
는 다변수 시스템이고 서로 간섭하는 특성을 갖고 있어 다변수 이론이 도입되면
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서 활발히 연구가 진행되었다. Mettler (2000)에 의하면 헬리콥터의 제어는 식 
(3-1)과 같은 상태공간 모델과 식 (3-2) 제어행렬식을 사용할 수 있다. 6-DOF 
운동방정식에서 8개의 요소를 갖는 상태 벡터 식으로 표시되며  회전익기의 행
동특성은 입력벡터에 대한 반응인 출력(측정) 벡터의 변화와 반응으로 분석할 
수 있다 (백, 2009; Mettler, 2003).

      식 (3-1)

      식 (3-2)

여기서,             :상태 벡터 (state vector)

          
    :입력 벡터 (input vector)

           
   :출력 벡터 (measurement vector)

  4개의 입력요소는 각각 aileron, elevator, rudder 및 collective pitch 조종
간의 명령이며 이는 조종간의 위치와 서보의 입력신호로서 표시되는 신호들이
다. 이에 따라서 출력벡터의 기체의 운동 측정값들로 반응을 얻게 된다. 
  이러한 비행 데이터를 분석하기 위하여 고정익 및 회전익 비행체의 주파수 응
답 해석을 위해 개발된 CIFER 프로그램 (US Army Aeroflightdynamics
Directorate, CA, USA)을 이용할 수 있다. 이 프로그램의 FRESPID는 최대 5개
의 Hanning window를 사용하여 chirp z-transform을 통해 비행 데이터(time 
history data)로부터 주파수 응답을 해석하여 크기, 위상 및 coherence 값을 
계산하며, MISOSA는 다중 입력에 대한 partial coherence를 계산하여 MISO 
해석을 가능케 한다. COMPOSITE는 복수의 window에 대한 주파수 분석 결과
를 종합하여 coherence값이 향상된 주파수 응답을 구하는 기능을 수행하며, 
NAVFIT을 이용하여 SISO 입·출력에 대한 전달함수를 계산할 수 있다(Tischler 
and Remple, 2006). 이 전달함수 모델에 지연시간이 포함되며 이를 이용하면  
시뮬레이션을 통하여 반응시간인 시정수(time constant)를 얻고 비교할 수 있
다. 
  무인  회전익기의 반응 분석을 위해 조종기 입·출력에 따른  회전익기의 자세 
변화를 해석함에 있어서 조종기 입력 신호의 분석이 필요하였다. 헬리콥터는 스
와시 방식과 조종기의 입력 함수기능에 따라 조종기의 출력 신호가 달라지며, 
하나의 조종간 조작에 여러 개의 서보 출력 상응하는 특성을 가지므로 서보 출
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력 신호만으로 조종기의 입력 신호 데이터를 분석하기는 어렵다. 따라서 조종기
의 조종간 조작 신호를 데이터화 하고 저장할 수 있는 장치가 필요하였고 이에 
대응되는 수신기의 입력신호를 저장할 장치를 구성하였다(Park 등, 2011).
   회전익기의 동특성을 분석하기 위하여 조종기(Futaba, 2.4 GHz)의 조종간
(aileron, elevator, rudder, collective pitch)의 위치와 토글 스위치의 조작을 
100 Hz 타이밍 신호와 함께 블루투스 통신을 통해 모니터링 지상 시스템으로 
전송하였으며, IMU를  회전익기에 장착하여 기체의 자세 정보를 50 Hz의 샘플
링 속도로 수집하였다.
  입력과 출력 채널에는 동일한 차단주파수의 필터를 적용하여 신호의 위상차를 
제거할 것이므로 필터의 차단주파수는 분석에 사용할 최대 주파수의 5배 이상
ω ω 이 되도록 선택하고 샘플링 주파수는 필터 차단주파수의 5배 이상

ω ω 이 되도록 추천하므로 최대 조작 주파수는 max= 2 Hz, 필터 주파수는 

= 10 Hz, 샘플링 주파수는 = 50 Hz 정도로 하였다. 
  동적 상태모델의 구축을 위한 비행시험은 조종입력 채널인 aileron, 
elevator, rudder 및 collective pitch에 대하여 각각 3회의 주파수 sweep 조
작신호를 가하여 수행하였다. 흔들기(sweep) 신호는 그림 3과 같이 0.05 Hz(주
기 20초)의 저주파 신호를 2 cycle 시행하고 이어서 중간 주파수를 거쳐 2 Hz 
(주기 0.5초)의 고주파 신호의 스위프 신호를 생성하였으며, 비행실험의 시작과 
종료는 각각 약 3초의 트림(기준) 상태를 유지하였다. 
  본 연구에서의 흔들기 시험은 전진 가속도(x-축, ax)의 반응을 분석하기 위함
이었으므로 aileron, elevator, rudder 및 collective pitch의 입력 즉 roll, 
pitch, yaw 및 heave의 시험 중 피치 스위프 시험만을 분석하였다.
   그림 3-3의 좌측그림은 연구에서 사용되는 상용 RC 조종기와 조종간 및 토
글스위치의 위치 전송장치를 나타낸 것이다. 상용 조종기에서 입력신호를 읽어 
들이기 위해서 조종기 내부의 가변저항 양단의 전압을 10 bit의 데이터로 ADC 
변환하고 변환된 데이터를 블루투스 모듈을 통해 무선 전송하도록 구성하였다. 
그림 3-3의 우측그림은 LabVIEW를 이용해 작성한 조종기의 조종간 위치 모니
터링 프로그램의 프론트 패널로서 블루투스 통신으로 수신한 데이터를 분석하여 
사용자가 조종간 위치를 실시간으로 확인할 수 있도록 그래프로 나타내었다. 조
종간 위치 전송장치를 통해 실시간으로 전송되는 데이터 레코드를 분리하여 각 
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 그림 3-3 농용 회전익기의 동특성을 분석하기 위한 조종간 및 위치 모니터링 시스템

채널별 데이터를 조종간 위치가 중앙일 때를 기준으로 소수점으로 환산하여 
CIFER 주파수 응답해석의 기본 데이터로 저장하였다. 

  
  그림 3-4에는 스테비바레스 헤드 농용헬기에 대한 CIFER 시험에서 얻은 데
이터중 조종간의 입력명령과 비행자세의 반응과 스로틀 서보의 출력을  나타내
고 있다.  피치에 대한 스위프(흔들기) 실험으로 엘리베이터 조종간(δele)의 입력
과 피치자세의 흔들기 자세가 두드러진다. 이상적으로는 다른 자세 즉 롤과 요
의 자세에 있어서는 영향을 받지 말아야 한다. CIFER 피치 스위프 실험에서 세
번의 반복이 실시되었으며 각 반복간에는 스위치(CH7)의 토글로써 분할을 동기
화하였다.  
  그림 3-5는 같은 시험에 대한 기체고정좌표로 표현된 반응으로서 속도, 각속
도, 가속도를 나타내고 있다. 반응으로부터 주로     등이 주로 영향을 

받았고 부차적으로   가 영향을 받았음을 알 수 있었다. 지연시간 등은 이

후 CIFER 프로그램을 통하여 정밀하게 분석이 이루어 졌다.
  그림 3-6과 3-7은 관행적인 스테비라이저 헤드의 농용  회전익기에 대한 스
위프 실험 결과를 보여준다. 피치에 대한 스위프(흔들기) 실험으로 엘리베이터 
조종간(δele)의 입력과 피치자세의 흔들기 자세가 두드러진다. 그림 3-4에서 보
는 스테비바레스의 반응과 비슷하게 보이지만 반응이 일어나는 조종간 동작주기
의 범위와 반응 게인과 위상각의 차이 등은 특히 지연시간은 정밀한 분석이 필
요하다. 그림 3-7은 스테비바레스 시험의 그림 3-5와 같은 결과를 보여준다. 
  즉, 기체고정좌표로 표현된 반응으로서 속도, 각속도, 가속도를 나타내고 있
다. 반응으로부터 주로     등이 주변수로서 영향을 받았고 부차적으로 

  가 영향을 받았지만 그 영향은 미미한 것으로 생각되었다. 지연시간의 비
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교 등은 이후 CIFER 프로그램의 NAVFIT을 통하여 정밀하게 분석이 이루어 졌
다.

Stabibar-less

그림 3-4 스테비바레스 헤드의 피치 스위프(흔들기) CIFER 시험 
        의 명령입력에 대한 오일러각의 반응과 스로틀 서버출력
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   그림 3-5 스테비바레스 헤드의 피치 스위프(흔들기) CIFER 시험 
          에 대한 기체 고정좌표계 변수의 반응 
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AG5 sweep 

그림 3-6 관행적 스테비라이저 헤드의 피치 스위프(흔들기) CIFER 시험 
        의 명령입력에 대한 오일러각의 반응과 스로틀 서버출력
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그림 3-7 관행적 스테비라이저 헤드의 피치 스위프(흔들기) CIFER 시험 
        에 대한 기체 고정좌표계 변수의 반응  
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2. FRESPID 및 COMPOSITE 분석 

 
  비행체의 동특성과 제어장치의 개발은 항공기의 변수추정으로부터 시작되며 
변수의 주파수 응답과 모델의 구축 및 검증을 거쳐 상태방정식을 완성하는 단계
를 거친다. 이와 같은 회전익기의 제어기 구현 과정에서 첫 번째 단계는 주파수 
응답에 따른 동특성을 파악하는 것이다. CIFER 프로그램은 6개의 모듈로 구성
되어 있으며, 주파수 분석에 관련된 모듈은 FRESPID, COMPOSITE과 MISOSA
이다. FRESPID 모듈은 비행이력 데이터로부터 주파수 응답을 해석하여 게인, 
위상 및 기여도 함수(coherence function)를 계산하며, COMPOSITE는 복수의 
윈도(window)에 대한 주파수 분석 결과를 종합하여 기여도가 향상된 주파수 응
답을 제공하는 기능을 수행한다 (Bae 등, 2011). 
  각 입・출력의 조합에 대한 주파수 응답은 CIFER 프로그램의 FRESPID 모듈
을 이용하여 분석하였다. FRESPID는 시계열 비행시험 데이터에 해닝 윈도
(Hanning window)를 중첩시켜 각 윈도 구획에서 계산한 스펙트럼 추정치의 평
균을 사용함으로써 스펙트럼 추정치에 포함된 임의 오차(random error)를 줄
이는 방법을 채용하고 있으며, 각 주파수 성분에 대한 응답은 chirp 
z-transform(FFT)을 통하여 계산한다(Tischler and Rample, 2006). 주파수 
응답의 계산에 사용된 윈도 크기(window size, )는 각 조종간 입력에 대한 
비행시험 시간을 고려하여 각각 5개를 선정하였다(Bae and Koo, 2011).
  FRESPID 모듈은 각각의 주파수에 대한 크기와 위상 및 기여도 함수를 제공
한다. 기여도 함수는 주파수 에 대한 출력 스펙트럼과 입력 스펙트럼에 의해 
선형적으로 연관된 정도를 나타낸다. 기여도는 0과 1 사이의 값을 가지며, 입력
과 출력이 완전하게 선형의 관계를 가지며 출력이 전적으로 입력에 의해서만 결
정되는 경우에는 그 값이 1이 된다. 일반적인 경우에는 출력에 포함된 잡음, 입
출력 사이의 비선형 관계, 알려지지 않았거나 측정되지 않은 입력에 의한 잡음 
등의 영향으로 기여도가 1보다 작다. 개략적으로 기여도가 0.6 이상이면 주파수 
응답 해석이 비교적 정확하다고 판정할 수 있다(Bendat and Piersol, 1993).
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그림 3-8  스테비바레스 헤드의 피치 스위프 입력에 대한 기체고정 좌표계 
x-축 가속도 변수의 (a) magnitude (b) phase (c) coherence 반응 (ax/δ
ele Stabi-barless)

그림 3-9   스테비바레스 헤드의 피치 스위프 입력에 대한 기체고정좌표계 
y-축 각속도 변수의 (a) magnitude (b) phase (c) coherence반응 (q/δele 
Stabi-barless)



- 57 -

그림 3-10  스테비바레스 헤드의 피치 스위프 입력에 대한 기체고정 좌표
계x-축 선형속도 변수의 (a) magnitude (b) phase (c) coherence반응 
(u/δele Stabi-barless)

그림 3-11  관행 스테비라이저 헤드의 피치 스위프 입력에 대한 기체고정좌표
계 x-축 가속도 변수의 (a) magnitude (b) phase (c) coherence반응 (ax/δ
ele Stabilizer)
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그림 3-12   관행 스테비라이저 헤드의 피치 스위프 CIFER 시험에 대한 
기체고정좌표계 y-축 각속도 변수의 (a) magnitude (b) phase (c) 
coherence반응 (q δele Stabilizer)

그림 3-13  관행 스테비라이저 헤드의 피치 스위프 CIFER 시험에 대한 기체
고정 좌표계 x-축 선형속도 변수의 (a) magnitude (b) phase (c) 
coherence 반응 (u-δele Stabilizer)
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  CIFER 프로그램의 COMPOSITE 모듈은 복수의 윈도 크기에 대한 주파수 해
석 결과를 종합하여 기여도 함수값이 향상된 통합 주파수 응답 함수를 생성한
다.  회전익기의 동특성 해석에 있어서는 각각의 윈도에 대한 해석 결과를 이용
하는 것 보다는 다양한 크기의 윈도에 대한 해석 결과를 COMPOSITE으로 통합
한 후 처리하는 것이 바람직하다. 따라서 FRESPID 분석 결과를 바탕으로 각 
입력과 출력의 조합에 대한 COMPOSITE 분석 결과 기여도가 0.6 이상인 주파
수 범위를 구함으로써 향후 전달함수 해석에 사용할 주파수 응답함수의 데이터
범위를 구성하였다.  
  상기한 바와 같이 흔들기 시험은 전진 좌표(x-축)의 반응을 분석하기 위함이
었으므로 엘리베이터 조종간의 입력()에 의한 피치 운동반응에 해당하는 

(  )의 특성을 보았다.  

  그림 3-8에서 3-10은 스테비바레스 헤드 농용 회전익기의 피치방향 반응인 
x축 선형 가속도(ax), y축 각속도(q), 그리고 x축 선형 전진속도(u)의 FRESPID
분석을 종합한 COMPOSITE 결과를 보였다. 반응에 대한 결과를 표 3-1에 정리
하였는데 기여도(coherence)가 0.6이상에서 입력명령과 출력사이에 관계가 뚜
렷한 주파수가 선형 가속도(ax)는 0.06-5 Hz, y축 각속도(q)는 0.06-5 Hz, 그리
고 x축 선형 전진속도(u)는 0.07-2 Hz 사이에서 입력의 영향이 출력 즉 물리적 
운동에 영향을 미쳤음을 의미하였다. 스테비바레스 헤드를 장착한 농용 회전익
기는 2-5 Hz의 빠른 조종간입력에도 영향을 미친다는 뜻으로 민감한 행태를 반
영하고 있다.

      

   0.06 ∼ 5 0.06 ∼ 1.6

 0.06 ∼ 5 0.05 ∼ 1.5
 0.07 ∼ 2 0.06 ∼ 1.0

표 3-1  관행 스테빌라이저 및 스테비바레스 헤드의 피치 조종
간에 대한 x 축 변수의 반응 주파수 구간의 비교 (unit: Hz)
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  그림 3-11에서 3-13은 관행 스테비라이저 헤드 농용 회전익기의 피치방향 
반응인 x축 선형 가속도(ax), y축 각속도(q), 그리고 x축 선형 전진속도(u)의 
FRESPID분석을 종합한 COMPOSITE 결과이다. 또한 반응에 대한 결과를 표 
3-1에 정리하였는데 선형 가속도(ax)는 0.06-1.6 Hz, y축 각속도(q)는 0.05-1.5 
Hz, 그리고 x축 선형 전진속도(u)는 0.06-1.0 Hz 사이에서 입력의 영향이 출력 
에 영향을 미쳤다. 스테비바레스 헤드를 장착한 농용 회전익기와 비교할 때 
1.0-1.6 Hz의 느린 조종간 입력에 반응을 하였다. 이는 스테비바레스 헤드 장
착  회전익기에 비하여 완만한 반응이다.   
  
3. NAVFIT 분석과 전달함수

  이어서 CIFER프로그램은 MISOSA 즉 다중 입력에 대한 부분기여도(partial 
coherence)를 계산하여 MISO(multi-input,  single-output) 해석을 가능케 한
다(CIFER User's Guide, 2010). 또한 NAVFIT 모듈을 이용하여 
SISO(single-input, single-output) 입·출력에 대한 전달함수를 계산할 수 있으
며, DERIVID는 SISO 또는 MIMO(multi-input, multi-output) 상태공간 모형
의 추정에 사용된다. 분석결과로 얻어지는 상태공간 운동 방정식은 제어기의 개
발에 적용될 수 있다 (Bae 등, 2012). 
  CIFER 프로그램의 NAVFIT 모듈은 COMPOSITE 분석 결과로부터 식 (3-3)
과 같은 SISO(single input, single output) 입·출력에 대한 전달함수 모형을 
도출한다. 식 (3-3)에서 는 고주파 이득(high frequency gain)으로서 이론적
으로는 주파수가 무한대에 접근할 때의 이득을 나타내며, 는 등가시간지연
(equivalent time delay)으로서 전달함수 모형에 포함되지 않은 고주파 동적 모
드를 표현하는 집중매개변수(lumped parameter)인 동시에 비행시험 데이터에 
존재하는 입·출력 사이의 실제 전달지연(trans delay)을 포함한다(Tischler and 
Remple, 2006). 

 
  

  ⋯


  

   ⋯  
 

                            식 (3-3)

where, : transfer function model
       : equivalent time delay (s)
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식 (3-3)에 표시된 미지의 파라미터 와  및 는 수치 최적화 기법을 이용

하여 전달함수 모형 과 주파수응답 데이터 () 사이의 크기와 위상의 

편차를 최소화하는 값으로 선정한다. 
  NAVFIT 모듈은 비선형 최소자승법을 사용하여 식 (3-4)와 같은 비용함수
(cost function)를 최소화하는 전달함수의 계수를 산출하는 기능을 수행한다.

  

 




   mod  ∠ ∠mod  



  

∠ 



 







  본 연구에서는 각각 5개의 윈도에 대한 비행시험 데이터의 주파수 분석 결과
를 COMPOSITE 모듈로 결합한 주파수 영역 데이터베이스를 사용하여 전달함수
를 추정하였으며, 각 전달함수의 유효주파수 범위에서 50개의 주파수 값을 등간
격(로그 스케일)으로 추출하였다( 50). 비용함수가 100 이하이면 추정된 전

달함수가 기체의 비행동력학을 잘 추종하는 것으로 평가할 수 있으며, 그 값이 
50 이하이면 실제 비행데이터와 거의 일치하는 전달함수 모형이 도출된 것으로 
평가할 수 있다(Tischler and Remple, 2006). NAVFIT 모듈을 사용하여 전달
함수의 유효주파수 영역에 대한 전달함수를 최대 3차 시스템의 범위 내에서 도
출하였다.  전진 좌표(x-축)의 반응으로 피치조종간 입력()에 의한 x-축 가속

도, y-축 회전각속도, 및 전진 선속도(  )의 전달함수를 구하고 지연 시간

을 추정하였다. 
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Stabi-barless ax/δele TF

그림 3-14  스테비바레스 헤드의 피치 스위프 입력에 대한 기체고정 좌표계 x-
축 가속도 변수 (ax/δele)  전달함수모델의 (a)magnitude와 (b)phase 
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Stabi-barless q/δele  TF

그림 3-15 스테비바레스 헤드의 피치 스위프 입력에 대한 기체고정 좌표계 y-
축 각속도 변수 (q/δele) 전달함수모델의 (a)magnitude와 (b)phase 
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Stabi-barless u/δele  TF

그림 3-16 스테비바레스 헤드의 피치 스위프 입력에 대한 기체고정 좌표계 x-
축 선형속도변수 (u/δele) 전달함수모델의 (a)magnitude와 (b)phase 
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Stabilizer  ax/δele  TF

그림 3-17 스테비라이저 헤드의 피치 스위프 입력에 대한 기체고정 좌표계 
x-축 가속도 변수(ax/δele) 전달함수모델의 (a)magnitude와 (b)phase 
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Stabilizer q/δele TF

그림 3-18 스테비라이저 헤드의 피치 스위프 입력에 대한 기체고정 좌표계 
y-축 각속도변수(q/δele) 전달함수모델의 (a)magnitude와 (b)phase
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Stabilizer u/δele TF

그림 3-19 스테비라이저 헤드의 피치 스위프 입력에 대한 기체고정 좌표계 x-축 선
형속도변수 (u/δele) 전달함수모델의 (a)magnitude와 (b)phase 
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  그림 3-14에서 그림3-16까지는 스테비바레스 헤드 장착 헬기의 피치방향 입
력(δele)에 대한 반응인 x축 선형 가속도(ax), y축 각속도(q), 그리고 x축 선형 
전진속도(u)의 NAVFIT분석에 의한 대표 전달함수(transfer function) 결과를 
보였다. 이 분석은 COMPOSITE해석에서 주파수 범위에 대한 최고 3차 모델까
지의 모델중 차수가 낮고 또한 비용함수값(cost value)이 비교적 낮은 함수를 
선택하였다. 그 결과를 표 3-2에 정리하였는데 모델은 다수가 될 수 있다. 여기
에서 주목해야 할 점이 등가시간지연(equivalent time delay, )으로서 입·출
력 사이의 실제 전달지연(trans delay)을 포함한다 (Gavrilets 등, 2001).


      

     


      

 

 
  

   

표 3-2  스테비바레스 헤드 시스템의 피치 조종간입력에 대한 x축 변수의 대표 전달함수 

   
   


       

 

 
  

   

표 3-3  스테비라이저 헤드 시스템의 피치 조종간입력에 대한 x축 변수의 대표 전달함수 

그림 3-17에서 그림3-19까지는 관행 스테비라이저 헤드 장착 헬기의 피치방향 
입력(δele)에 대한 반응인 x축 선형 가속도(ax), y축 각속도(q), 그리고 x축 선형 
전진속도(u)의 NAVFIT분석에 의한 대표 전달함수(transfer function) 결과를 
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보였는데, 그 결과를 표 3-3에 정리하였다. 등가 시간지연(equivalent time 
delay, )을 스테비바레스 헤드의 지연시간과 비교하였을 때 표 3-4에 다시 
정리하였다. 스테비바레스 헤드 장착 헬기가 지연시간에서 짧은 것을 확인 할 
수 있었으나 기대했던 만큼의 지연시간의 단축이 이루어지지 않았다. 

      

  0.3400 0.4000

 0.2513 0.2643
 0.3310 0.3376

표 3-4  관행 및 스테비바레스 헤드의 피치 조종간에 대한 x 축 
변수의 등가 지연 시간 (unit: sec)

4. 가속도(ax)의 시뮬레이션과 시정수 비교

  상기한 CIFER 분석의 결과 관행적인 스테비라이저 헤드 및 스테비바레스 헤
드를 장착한  회전익기의 전달함수와 등가 지연시간을 얻을 수 있었고, 이를 통
하여 비행시 전진 선형 가속도에 대한 지연정도를 시정수를 가늠함으로써 ‘스테
비바레스 헤드의 장착이 가속도를 얼마나 빠르게 할 수 있을까?’에 대한 결론을 
얻을 수 있었다 (심, 2010). 
  따라서 그림 3-20 및 그림 3-21는 각각 관행 헤드와 스테비바레스의 x축 가
속도(ax)에 대한 대표전달함수의 Simulink® 시뮬레이션 블록다이어그램과 시정
수 즉, 정상상태의 63%에 이르는 시간 결과를 보인바 관행헤드는 0.5 sec 스테
비바레스 헤드는 0.4 sec으로 나타났다. 스테비바레스의 운동 행태가 민감하였
던 것은 드러났지만 그러한 민감성은 기본 장착(built-in) 자이로에 의해 둔감해
진 것으로 생각되었다. 
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   그림 3-20 관행 스테비라이저 헤드의 x축 가속도에 대한 대표전
달함수의 (a) simulink 시뮬레이션 블록다이어그램과 (b) 시정수 
(정상상태의 63%에 이르는 시간) 결과 =0.5sec

          

  그림 3-21 관행 스테비바레스 헤드의 x축 가속도에 대한 대표전달
함수의 (a) simulink 시뮬레이션 블록다이어그램과 (b) 시정수 (정
상상태의 63%에 이르는 시간) 결과 =0.4sec
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      표 3-5. 스테비바레스 무인
     회전익기 테스트베드 제원 

그림 3-22 스테비바레스 변량살포 제어기의 연
구를 위한 기본 농용 무인 헬리콥터 테스트베드  

제 3 절  테스트 베드의 구성 

  주관연구기관에서는 지난 동안의 연구를 통하여 기계적이며 물리적인 농용무
인 회전익기의 구현을 추구해왔으며 그림 3-22 와 표 3-5에 소개한 바와 같은 
총이륙 하중 120kgf에 이르고 신뢰성 있는 기체를 설계하였다. 회전익 기체 테
스트베드는 변량제어기 연구와 구현이라는 연구목표에 필수 불가결한 것이며 시
뮬레이터로 대치될 수 없는 실체로서 연구 인프라를 구성하였다. 따라서 설계 
가공 조립과정을 거쳐 신뢰성 있는 농용 무인  회전익기를 테스트 베드로 보유
하게 되었다. 
  

  테스트베드의 시험은 개발과정에서 상당한 위험을 동반하기 때문에 회전익 기
체와 연구자를 보호하고 연구과정을 편리하게 하기 위한 비행운동 짐벌 시뮬레
이터를 이용한다(그림 3-23). 이러한 짐벌 시뮬레이터에서의 시험은 농용 회전
익기에 변량 살포 제어기를 온전히 탑재하기 이전에  회전익기에 DJI-ACE의 초
기 적용과정에 사용되었다. Surge(동체 전진방향의 병진운동),  heave(동체 수
직방향 병진운동, roll (동체 좌우방향의 회전운동), pitch(동체 수직방향의 회전
운동)의 5 자유도 좌표운동의 조절이 주로터에 의해 가능하며, yaw(동체 전진방



- 72 -

향의 회전운동)는 테일로터에 의해 조절 가능한데 sway(동체 가로방향 병진운
동) 좌표를 제외한 운동을 시험 장치를 통하여 초기연구를 수행할 수 있도록 하
였다.

그림 3-23 농용 무인회전익기의 테스트베드와 초기 연구를 위한 시뮬
레이터 짐벌 장치
  

그림 3-24  점진변이 익형 (두꺼운 내부반지름 날렵한 외부반지름)
으로 설계된 테스베드의 블레이드 (전장 1,350 mm) 

  헬리콥터 로터는 회전반경에 대하여 다양한 범위의 Re와 Mach 계수에서 운
행하게 되는데 내부와 외부 반지름 부분에 대한 익형은 각각 적합한 익형으로 
대응할 필요가 있다. 따라서 그립부의 두꺼운 전자 익형으로부터 끝단 후자 익
형으로 점차로 변화해 가는 3D 블레이드 익형을 설계 제작하였다 (그림 3-24).  
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  그림 3-25에 보는 바와 같이 개선된 블레이드를 장착한 스테비바레스 농용 
회전익기의 양력 시험을 행하였다. 로드셀 시스템(L2350/L2, Futek, Irvine, 
CA, USA)을 바닥에 고정하여 헬리콥터는 자중(640N)을 이기고 직선베어링을 
따라 상승하여 로드셀에 의하여 인장력(유상하중)을 측정하였다. 그림 3-26에 
보인 바와 같이 그립피치각(받음각)을 9.0~11.5° 사이에서 증가시키면서 로터회
전속도 또한 연동하여 700~980 rpm 까지 증가시켰다. 상용 유상하중은 약 50 
kgf으로 측정되었으며 최대 60kgf의 순수양력을 발휘하였다. 이러한 능력은 20 
kgf의 기본하중을 충분히 감당하고도 충분한 여유양력을 갖는 성능이었다   
(Jung, 2008; Brown and Fletcher, 2007).

        
그림 3-25 개선된 동력부와 블레이드를 장착한 스테비바레스 농용 회전
익기의 양력 시험 

               그림 3-26. 그립피치각 9.0~11.5°에서 양력시험 결과
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 공백
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제 1 절 자세제어 시스템

  농업분야에서 필요로 하는 무인 항공 살포기술은 수직이착륙 회전익기를 대상
으로 하고 있으며 주관연구기관에서는 실용화 무인 회전익기를 개발하는데 있어 
스테비바레스 헤드 및 변량살포에 관한 연구를 수행하였다. 조종자들에 대한 설
문 조사와 농용살포 목적의 기술적 검토에 따라 등속제어의 필요성과 더불어 동
작성이 개선된 스테비바레스 제어시스템 및 변량제어시스템의 개발이 필요하게 
되었다.
  관성항법(inertial navigation)은 자이로와 가속도계의 출력을 기초로 하여 수
학적 계산과 추정이론으로 자세 및 위치를 결정하는 시스템으로 오차가 많으며 
이를 수정하기 위하여 GPS를 추가한 통합시스템을 도입하여 누적되는 오차의 
문제를 해결하고 있다. INS는 IMU를 기준좌표계로 유지되는 짐벌로 구성되어 
있고 자이로가 기준점을 안정화시켜주고 있다. 자이로나 가속도계와 같은 센서 
보상 방법에 대한 문제와 초기정렬 등에서 생기는 오차의 문제를 주로 칼만필터 
등을 통하여 해결하고 있다. 농용 회전익기는 가시거리 내의 자세 및 기체의 편
류를 제한하는 정도의 기능을 필요로 하므로 중간 정도의 연결합의 방법을 사용
하는데, 서로에게 영향을 주지 않는 독립된 INS와 GPS로서 구성하는 비결합방
식과 IMU의 계산치를 칼만필터에 제공할 때 GPS는 위치정보와 변화율의 정보
가 루프형태로 연결되어있는 강결합방식의 중간정도이다. 중간방식으로 GPS가 
독립적으로 항법해를 계상할 때 IMU의 오차를 수정하는 정도로 연결되어 있어 
위성의 수가 적을 때는 수정이 불가한 단점이 있다. 
  KAIST와 Shenzhen HKPI(홍콩기술대학) 등 에서는 범용 마이크로프로세서를 
이용하여 시스템을 구성했고 대학기업 벤쳐 창업형태로 상업화에 이르고 있다. 
제 2 장에서 고찰한 여러 시스템 중 HKPI의 DJI-ACE시스템은 개방형 제어시스
템으로서 제어요소들의 사용자 적용이 가능한 펌웨어를 탑재함으로써 기체의 종
류와 특별한 비행임무에 대하여 적절한 조정이 가능한 것이 장점이며 연구와 실
용화 적용에 유리하였고 상용시스템으로 채용하여 농용 회전익기 시스템 적용하
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였다. 무인항공기 기술은 유인항공기 개발기술과는 달리 상대적으로 적은 투자
비용, 국제적인 제약으로 부터의 유리한 조건과 함께 정보통신 및 정밀기계・전
자 기술이 밀접하게 관련되어 있다는 점에서 우리나라의 기술적 장점과 여건에 
잘 부합되어 선진국과의 기술격차를 단기간에 좁힐 수 있다는 점에서 유리하다
고 판단된다. 
  90년대만 하더라도 관성센서와  회전익기 제어기는 난제의 기술로 인식되어
져 농용 회전익기에 적용하기에는 경제적 측면에서 적절하지 않았으나 2010년
대에 들면서 드론(drone)기술이 일반화되었고 상용화하기에 경제적으로 타당한 
분석이 가능하게 되었다. 본 연구에서 국내 기술을 독자적으로 적용할 것인가 
또는 상용화된 제어기를 적용할 것인가에 대하여 결정하고 판단하였다 (표 
4-1). 

Company Application Platform  IMU NAV Avail-
ability

DJI Innovations Ltd. general (AgroHeli-4G) ACE ○ COM

Rotomotion LLC SR200, 500 AFCS ○ NS

NRI HeliCom Mark IV built-in × AO

KAIST Highest-R2 (micro infinity) FCC ○ NC

Skookum Robotics general SK720 × COM
*COM: commercially available
*NS: not for sale
*AO: sale by all in one(turnkey base)
*NC: no longer continued

표 4-1  농용회전익기 적용을 위한 상용 및 연구용 자세제어시스템의 검토 후보

1. DJI 자세제어시스템의 구성

 
  그림 4-1(b)에 보인 DJI의 ACE 무인 회전익기의 제어기는 IMU, 제어기, GPS 
및지자계(compass) 등으로 구성되어있으며 수신기와 엔진 거버너 등도 상용제
품과 함께 적용할 수 있게 되어있으므로 이와 같은 시스템의 개방성은 다양한 
분야에 적용을 확장해 갈 수 있는 가능성을 제공한다. 자세 및 속도 데이터는 
ADC 및 CAN, ISP, RS232 통신 채널을 통하여 외부 장치와 통신하고 PWM 
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제어를 바탕으로 상용서보의 위치를 제어하게 된다 (Kim and Shim, 2003). 
  선택된 상용 자세제어시스템 (DJI- ACE)은 관성자세 제어 시스템(IMU)와 
GPS가 결합되어 항법(navigation)기능을 포함하게 되며 주제어기(main 
controller)는 상용 수신기와 조종기를 채택하여 적용할 수 있는 개방형이기 때
문에 농용 회전익기에 적용하기 알맞은 것으로 판단하였다.
    

         (a) 자세제어 모드 계통도              (b) 시스템 구성품 
    그림 4-1. 상용 회전익기 자세제어 시스템 (DJI-ACE) 및 제어 모드의 구성

 
  제어기를 개발하고 검증하기 위해서는 이를 적용할 수 있는 시뮬레이션 환경
의 구성이 필요하고 비행시험을 위한 신뢰성 있는 기체와 탑재 비행제어시스템
의 확보가 핵심이다. 
  그림 4-1(a)는 연구에 이용된 DJI-ACE의 자세제어 계통도를 보였다. 제어장
치는 수동모드, IMU 자세제어 모드 및  GPS-INS 항법모드의 선택이 가능하다. 
GPS 수신이 불능할 때는 관성항법 장치에만 의존하게 되며, 조종기 신호를 잃
었을 때는 비상 정지비행을 하게 된다.
  그림 4-2의 자세제어기의 개념에는 엔진 조정역, 자세 제어역 및 비상 제어
역이 내재되어 있고 송신기(remote controller)는 조종기에 장착이 되어 채널
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별로 각각을 독립적 또한 연동으로 제어할 수 있다. 엔진 조정역에서 스로틀과 
엔진 정지서보를 제어하고 거버너와 함께 엔진의 상용 회전속도를 조정유지 하
도록 구성하였다. 자세 제어역에서는 기체의 좌우 자세조정을 위한 에일러론
(aileron) 서보와, 기수의 오르내림을 조정하기 위한 엘리베이터(elevator) 서보, 
주로터의 피치를 제어하기 위한 피치(pitch)서보, 자이로에 의한 요(yaw)운동을 
제어하기 위한 러더(rudder) 서보를 제어하도록 구성하였다. 시스템의 하드웨어
와 프로그램은 자세 제어․측정 모듈, 편류제어 모듈, 비행 데이터 저장(전송)모
듈, 비상 정지(착륙) 모듈 등으로 구성되어 개발된다. 구간비행 안내 시스템
(guidance waypoint system)은 지상제어기(ground control station)와 함께 
연동될  필요가 있으며 이후 논의하였다. 

               그림 4-2 자세제어 장치의 개념구성도
 

  
  특정  회전익기에 대한 DJI-ACE 자세제어기의 적용은 적절한 제어 이득을 
찾는 방법으로부터 시작된다. IMU의 위치, GPS의 위치, 스와시의 형태 및 자이
로의 종류 등에 따라 제어시스템의 변수들은 달라 질 수 있으며 roll, pitch, 
yaw에 대한  P, I, D 이득을 적절히 보정하는 과정을 거치게 된다. 이러한 보
정과정에서 시뮬레이터(모델 헬리콥터)를 이용하여 위험부담을 줄일 수 있으며 
최적의 변수를 결정하는데 있어 짐벌을 사용하여 적정화 할 수 있다.
 

2. 비행제어 변수의 조정

  변수의 분석은 실제적인 비행 시험을 거쳐 변수의 적정값을 구하거나 시뮬레
이션을 통하여 검증할 수 있다. 다음은 실험적인 변수조정의 과정을 정리한 것
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 1. 처음에는 Manual mode에서 기능을 조정 한다.
   2. 문제가 없을 때 까지는 Auto (Atti, GPS atti, GPS cruise) mode로 
      변경하지 않는다
   3. 자동 조종에서 안정되지 않으면 Gain을 줄여 조종한다.

  STEP1 : Flybarless를 선택하면  Elev & Aile가 수동에서 안정해진다. 
  STEP2 : 다음의 구성으로 조종한다.

         Gain 범위 20-500%  (민감하면 감소시키고  둔하면 증가시킨다.)
     - 행동이 느리면 게인을 증가
     - 브레이크(세움)후 진동후진(출렁이며 뒤로 움찔함)하면 Gain을 감소 
     - 조종감이 기민하고 움찔하지 않을 때까지 10%씩 증가시키면서 조정
        ※ 안정성에 영향을 미침, 그러나 조종감에는 영향을 미치지 않음

         Direct coupling  범위 30-300%
     - 조종간 영향에 대한 direct connect 비율 조절
     - 값이 너무 높으면 rolling 속도가 균등하지 않을 수 있으며, 
         갑작스러운 cyclic 행동을 초래할 수 있다.

         Turn (Cyclic) rate 20-450 deg/s
           - Rolling 속도 비율에 대한 계수 
             즉 조종간의 end point에 대한 최대 rolling 속도(회전각속도) 
           - 너무 높으면 급히 반응함 예로 3D는 높게 함 

         Flybar weight 20-300%
    - 높으면 정적 안정성이 좋아짐 , 그러나 높이면 조종감이 느려짐 
      높을 때의 
      예) bank turn, 보통 큰 헬기같이 braking에 민감하지 않음
             블레이드에 무게추를 단것과 같음 

   Swash plate (Aile과 Elev 조종은 꺼짐) 
         Collective Pitch Mix 는 최대 작용번위를 나타냄 
         다른 계수의 조정을 위해 35-45% 가 좋음 

   Pitch curve 설정 + 스로틀 커브 설정 

으로 구체적인 변수의 게인 값은 공개하지 않았다.
가. 실험적 방법
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 Autopilot (자동비행)
  기본 변수 
    Gain  범위 F/B 40-400%, verti 50-250%
         -  값이 크면 5-10Hz 주기로 진동함 
         -  작으면 조종하기 힘든 느낌 
     - GPS attitude, cruise 모드에서 2-5 미터씩 편류하면, 그 방향으로
        주기운동을 할 때 까지 편류하는 방향의 값을 10%씩 증가 시킨다.
     - 수직 방향으로 진동하면 안정될때까지 vertical 값을 10%씩 줄임
     - 만일 급히 정지할 때 고도 하강과 편류가 일어나면 
        IDR-vertical (고급 변수)을 조정함

    Max speed limit (1-10 m/s)
        - 최고 제한속도를 설정함 (방제에서 5-7 m/s : 18-25 km/hr)
    Agility (민첩성) 50-250% : 조종간 신호에 대한 기동(반응)속도를 설정
        - 큰 값은 빠른 반응,
        - 조종간 조작후(놓아진 후) 민감하고 빠른 자세평형을 위해 증가
        - 너무 높으면 조종감이 강하고 (stiffness, rigidity) 너무 낮으면 
          평형이 느리고, 급정지가 느려진다.   
    Stick delay  50-200%    일반적인 조종간 반응속도 
        - 작은 값이 조종간 명령의 빠른 전이를 행함  
  고급 변수
    Velocity tracking  범위 F/B  L/R 20-250% ; Verti: 20-150%
     I   범위 F/B  L/R  Verti: 0-500%

     
나. Simulink®를 이용한 검증   

    농용살포  회전익기의 제어는 자세를 유지하므로써 조종자의 편이성을 제공
한다. 종방향에 대한 자세제어는 피치각과 피치변화율()을 피드백하여 산출
한 종방향 사이클릭 피치를 유지하며, 횡 방향에 대한 자세제어는 롤각과 롤

변화율( )을 피드백하여 횡 방향 사이클릭 피치를 제어한다. 이 때 사용되는 이
득값은 최적의 제어 상태를 유지할 수 있도록 적절하게 조절되어야하며, 요
(yaw) 방향의 안정과 승상하강의 z-축 선형제어도 같은 고전적 제어개념을 적
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용할 수 있다. 

입력에 대한 
주요변수

유효 주파수 범위 
(Hz) 전달함수 모델

 0.06 ∼ 5 
  



 0.06 ∼ 5 
  



 0.03 ∼ 4.5 
 

  

 표 4-2 피치, 롤 및 요 입력에 대한 각속도의 반응에 대해 선정된 간단한 전달함수

  제 3 장에서 고찰한 CIFER® 스위프(흔들기)실험을 이용하여 피치(종방향), 롤
(횡방향) 및 요(방위각)의 흔들기를 시행하였으며 CIFER® 프로그램의 NAVFIT 
분석으로 대표 전달함수를 얻을 수 있다. 피치 , 롤 , 및 요  

자이로속도의 명령에 대한 전달함수는 여러 개의 모델이 도출되며 그 중 간단한 
형태의 것을 이용하여 시뮬레이션에 이용되었다.
  CIFER로 도출된 조종기 입력과  회전익기 운동반응 사이의 전달함수를 이용
하여 어떤 제어이득에서 반응이 안정적인지 Simulink (MATLAB R2010b, 
MathWorks, Inc)를 이용하여 제어이득의 범위를 알 수 있다. 전달함수가 적정 
제어이득에서 안정한지 반응을 보기 위하여 단위계단상 입력을 가하였다. 
  상기한 스위프(sweep) 흔들기 방법으로 얻어진 비행이력 데이터를 바탕으로 
CIFER의 NAVFIT 모듈을 이용하여 SISO(single-input, single-output) 입･출
력에 대한 전달함수들을 구성할 수 있으며 표 4-2와 같이 선정되었다(Koo, 
2014a).
  그림 4-3은 CIFER®로 도출된 전달함수를 적용하여 작성한 Simulink를 블록
선도이다. Kp 값을 변경하며 안정적인 이득의 범위를 가늠하였고 이 값은 실제
적인 설정 정지비행에 적용하였다. Kim 등(2006)에서 제시한 바와 같이 피치()
와 롤() 각속도의 반응은 PI 제어를 사용하였고, 요()각속도는 기존의 요 자이
로가 포함된 PI 제어의 구조로 구성하였다.
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               (c) 요 각속도와   시뮬레이션

                 (a) 피치 각속도 

                (b) 롤 각속도 
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                    (a) Kp= 80, 130 and 200에 대한 피치 각속도   

                      (b) Kp= 80, 115 and 200에 대한 롤 각속도   

                                 
                     (c) Kp= 400, 600 and 800에 대한 요 각속도 

                       그림 4-4 피치, 롤, 요각속도의 시뮬레션 반응 

Time, s   

  Kf는 단위 피드백 이득으로 고정하였고, 적분 이득 Ki는 각각 감도에 따라 
400, 200 및 1000으로 고정하여 여러 Kp 값에 대하여 반응을 비교하여 그 결
과를 그림 4-4에 보였다. 피치()와 롤() 각속도 반응에서 적정 Kp 값은 각각 
130과 115를 얻었으며 적정치 이하의 값에서는 느린 반응을 이상의 값에서는 
빠르지만 오버슈트의 반응을 보였다. 요()각속도는 기존의 요자이로의 제어가 
포함되어 있어서 안정하였고 Kp 값은 600정도가 적정한 것으로 판단하였다. 여
러 Kp 값에 대하여 실제 정지비행의 반응을 보았는데 적정 값 근처에서 안정하
였고 이상, 이하의 값에서 빠른 진동 혹은 느린 안정 상태를 보였다. 
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제 2 절 상용제어기의 농용헬리콥터 적용  

1. 자동제어 비행과 상태변수 분석

  본 연구에서 상용제어기가 농용 회전익기에 적용되어 편의성을 제공하는지에 
대한 평가가 주된 목적이었므로 기체의 자세유지와 조종자의 편의성의 관점에서
상태변수를 비교하고 평가하였다. 이를 위하여 주요상태변수에 대하여 직선 비
행구간에서의 변이계수(the coefficient of variance: CV)를 비교함으로써 비행 
안정성과 조종 편의성을 평가하였다. 수동비행에 대한 직선구간이란 살포구간으
로서 전진살포(185～195 sec) 및 복귀살포 구간(205～215 sec)을 말하며, 제어
비행에 대한 직선구간은 전진살포(245～255 sec) 및 복귀살포구간(265～275 
sec)을 말한다. 따라서 측정치에 해당하는 기체고정 좌표계 상태변수 입력값 
         과 상기 서보들의 명령에 (조종간 입력, 

Sin#)에 대한 반응치인             지면좌표계(NED)
의 상태변수에 대한 경향과 변이계수(CV) 값을 비교하였다. 여기서, 변수들은 
다음과 같이 정의하였고 그림 4-5는 임의의 비행체의 속도(청색벡터)에 대한 기
체고정좌표계(흑색백터)와 지면좌표계(NED)(적색벡터)의 속도의 변환관계를 표
시하였다.
  그림 4-6와 4-7은 자동제어 상태에서 실시한 비행에 대한 상태변수의 변화를 
보여주고 있다. 제어 상태에서는 조종기의 조작이 명령으로 간주되어 제어과정
을 통하여 안정된 자세를 유지하는 제어 추정값이 출력으로 전달되어 서보들의 
작동을 관장하게 되며, 모든 상태변수의 변화는 자세유지로 응답된다. 
  제어가 작동하면 변수의 변이진동이 안정됨을 알 수 있다. 따라서 입력값도 
안정 되어 선순환의 제어과정을 반복하게 된다. 제어 알고리즘에 의하여 조종간
의 입력(명령)이 없을 때는 정지비행(hovering)의 상태를 유지하려 하고 명령이 
작동하면 순항비행 상태(cruise)를 유지한다. 농용 무인 회전익기의 비행임무는 
선형적이며 급진적이지 않아서 PID 제어를 통하여 충분한 제어가 이루어진다. 
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그림 4-5 비행체의 속도(청색벡터)에 대한 기체고정좌표계(흑색벡터: UB,VB) 및 
        지면좌표(적색벡터: UE,VE)계의 표시 

         

   [기체 고정좌표계]   [NED 지면좌표계]
 UB : 전후진속도(x) UE : 북(남)향속도(+N)
 VB : 좌우측방속도(y) VE : 동(서)향속도(+E)
 WB : 상하방향속도(z) WE : 상승(하강)속도(+D)
   : x축 회전각속도   : 오일러 롤각
   : y축 회전각속도   : 오일러 피치각
   : z축 회전각속도   : 오일러 요각(방위각)
  : x축 전진가속도  : x축 전진가속도
  : y축 측방가속도  : y축 측방가속도
  : z축 상하가속도  : z축 상하가속도
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  그림 4-6에서 기체고정 좌표 속도   는 주로 x 방향의 분속(UB)이 

주도하고 y 방향의 분속(VB)은 미미하게 나타나는데 이는 수동비행에 비하여 방
위각(요각)이 돌아가지 않은 상태에서 비행하고 있음을 보여준다.   
의 변이계수는 각각 5.0, 10.3 및 1.0으로 수동에 비하여 안정된 수준에 있다. 
자이로의 각속도 측정치 는 각각 8.1, 10.6 및 71.9의 변이계수를 보였다. 
각속도 p와 q는 수동에 비하여 안정된 반면 요각의 운동과 관련된 z축 각속도
 는 yaw 각을 일정하게 유지하느라 부단하게 제어하였음을 보여준다. 
  살포비행 시 상하운동속도 는 수동에서와 마찬가지로 0을 유지하기 어려

웠으나 낮은 변이계수(1.0)를 보였다. 근본적으로 높이에 대한 제어는 농용 회전
익기에 있어서 어려운 임무이며, 본 제어기에서는 높이제어의 개념이 도입되지 
않았고 숙련된 조종자의 기능에 의존하였다. 제어기에는 차압계 또는 DGPS 등 
고도를 측정할 센서를 채용하지 않고 있는데, 이는 3-5 m 정도의 고도를 충분
한 정밀도를 갖고 측정할 수 있는 방법을 찾기 어렵기 때문이다. 자동에서의 
      가속도의 변이계수는 각각 6.0, 16.0 및 10.4 로서 수동의 

경우와 비교했을 때 상대적으로 안정되었다. 
  그림 4-7에 보인 지면좌표계로 표시된 제어의 반응의 결과에서 분속이 

나타나는데 이는 비행 방위각이 NWW(-60도: 290도cw)의 방향으로 전진 시 음
으로 후진 시 양으로 나타난다. 지면에 대한 속도의 제어가 비교적 어려웠던 점
을 들면서 속도의 유지와 단거리에서의 가속의 문제는 농용 회전익기가 해결해
야 하는 과제이다. 자세각     은 수동과 비슷하게 유지되었으며 변이계수
는 각각 6.0, 6.2 및 0.0을 보였는데 요각의 제어가 향상되어 요각은 –60도
(NWW)방향에서 안정되게 유지되었음을 알 수 있었다. 
  지면좌표의 병진가속도    의 변이는 상당히 안정되었으며 변이계수

는 각각 (5.0와 5.1)로서 안정적이나 z축 가속도  의 변이계수는 16.5로서 

수직에 대한 제어는 이루어지지 않았음을 보였다.  
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2. 상용 제어기 적용성 평가

  자동 제어 비행에서 기체 고정좌표 속도  는 수동에 비하여 수월한 속

도제어를 유지하였으나 등속에는 아직 미흡한 결과를 보였다. 이는 등속제어가 
알고리즘에 포함되어있지 않고 조종자의 숙련도에 의존하였기 때문이다. 이러한 
등속도제어의 문제점은 구간이 충분히 길어서 상태의 변화가 유지되어야 함에도 
불구하고 50m의 단거리에서는 제어 뿐 아니라 기체의 반응속도가 물리적으로 
지연되기 때문으로 생각되었다. 
  상하운동속도 는 살포높이를 유지하는 변수로서 작은 변이에서 평균 영

(0)을 유지해야하고, 또한 고도에 대한 승하강의 문제는 z축 속도 의 제어

인데 이는 3～5 m 정도의 낮은 고도에서 레이저 또는 음파를 이용한 거리측정
기를 사용했을 때 논두렁이나 경사지에서의 제어가 곤란하기 때문이다(Horio, 
2004). 일반적으로 농용 회전익기에서는 z축에 대한 제어는 포함되지 않는다. 
  기체고정 좌표계의 가속도     에 비하여 지면좌표계의 가속도 

     의 변이계수는 제어의 영향으로 줄어들어 안정적이게 되었으

나 z 축의 제어는 상기한 이유로 포함되지 않았고 수동과 제어비행 모두 숙련된 
조종자에 의하여 조종되었다.
  자동 제어 비행에서의 자이로의 각속도 측정치 즉 기체고정좌표계의 각속도
   는 수동 비행에 비하여 한층 더 진정된 주기운동을 보이고 있다. 단지 
요각(방위각)과 관련된 z축 자이로는  제어를 위하여 부단한 움직임으로 높은 
변이계수를 보였다. 이들은 지면고정좌표인 오일러 자세각으로 결과를 보이게 
된다. 오일러 자세각     은 수동비행과 자동제어비행 두 경우 모두 비교
적 잘 유지되고 있는데, 이는 수동실험에 참여한 조종자의 기능 때문이며 제어
에 의하여 요각 은 잘 유지되었다. 
     의 두 방향 분속이 살포속도를 나타내고 비행방향에 따라 양과 음의 

값을 나타내므로 살포속도 은 다음 식 (4-1)과 같이 합속도로 표현한다.

                              식 (4-1)
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  합속도는 방향과 상관없이 지면평면에 대한 살포속도를 표현한다. 수동과 제
어의 경우를 비교할 때 살포 구간에서 속도의 변이는 제어의 경우가 더 작았다. 
  수동비행과 자동 제어 비행의 상태변수들을 비교함으로써, 제어를 통하여 수
동 비행에서의 변이의 큰 폭을 안정시킬 수 있음을 확인하였다. 이는 본 연구의 
목적인 상용제어 시스템을 적용함으로써 농용 회전익기의 조종자 친화 자세 제
어 시스템의 구현이 가능함을 의미한다. 그러나 아직 보완하여야 할 사항은 속
도의 변이를 ±10% 이내로 안정시켜야하고 그 변이진동의 주파수 또한 필터링 
되어 자세의 움직임이 완만하게 조정되어야 한다. 

제 3 절 안내 비행 등속 시스템 

  비행제어 시스템은 단순히 비행체 하나만으로 이루어진 것이 아니고 여러 가
지 요소들이 통합되어 운용되는 복합 시스템이므로 ‘무인비행 시스템’이라 말할 
수 있다. 무인항공기를 구성하는 장비들은 운용 목적 및 방식에 따라 또는 비행
체의 크기와 수행하는 임무 등에 따라 차이가 있지만, 대체로 다음과 같은  핵
심구성요소들로 이루어진다 (장, 2006).
① 시스템 요소 : 운용 개념과 시스템 요구 성능 등 시스템의 총체적인 기능,  

성능 및 효율에 영향을 미치는 장비
② 비행체 요소 : 무인항공기의 기체(platform)를 말하며 기체에 실리는 추진장

치, 연료장치, 전기장치, 항법전자 장치 및 통신장비 등을 포함
③ 지상 장치 요소 : 임무계획 수립과 비행체 및 임무 탑재체의 조종 명령, 통

제 그리고 영상 및 데이터의 수신 등 무인기 운용을 위한 모니터링 및 통제 
장치 체계

④ 임무 탑재체 요소 : 살포장치, 카메라, 합성구경레이더(SAR), 통신 중계기 
등의 임무수행을 위해 비행체에 탑재되는 제반 임무장비

⑤ 데이터 링크 요소 : 비행체 상태의 정보, 비행체의 조종 통제, 임무탑재체가 
획득 및 수행한 정보 등의 전달에 요구되는 비행체와 지상간의 제반 무선통신
(Data Link)요소

⑥ 이착륙 장치 요소 : 무인항공기가 지상으로부터 발사 및 이륙하고 착륙 및 
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회수하는데 필요한 제반 장치
⑦ 지상지원 요소 : 무인항공기 시스템의 운용과 유지를 위해 소요되는 일련의 

지상지원 설비로서 분석, 정비, 교육 장비 시스템을 포함한다.

1. DJI 구간비행 안내모듈의 구성

  그림 4-8에 보인 구간비행 안내시스템의 구성도는 IMU⑤, GPS 및 제어기를 
보이고 있으며 자세 및 속도 데이터는 ADC 및 CAN, ISP, RS232 통신 채널을 
통하여 외부 장치와 통신하고 PWM control을 바탕으로 서보의 위치를 제어하
게 된다. 자세제어(ACE) 모듈은  회전익기의 자세를 제어하고 900MHz FM으로 
통신③④하는 지상제어기(GCS: ground control station) ② guidance 
waypoint 모듈①은 구간비행 및 속도를 제어하는 등속제어 기능을 갖는다. 
2.4GHz 조종기⑥ 모드와 키보드 또는 조이스틱 모드로도 가능한 지상제어가 가
능하였으며 마우스에 의한 안내모드는 구간 포인트의 설정과 속도의 제어 명령
이 가능하다. 그림 4-8은 테스트베드에 장착된 지상제어기(GCS)의 송신모듈 ③
과 비행체에 장착된 수신부 ④를 보였다. 통신장치는 양방향 모뎀이므로 사실 
송수신기의 의미는 없고 명령과 상태를 서로 주고받으므로 노트북(PC)을 명령자
(commander)로 인식하여 송신부 및 기체부의 모뎀을 수신부로 인식한다.

    

5

1

그림 4-8 상용 회전익기 구간 비행안내 시스템(guidance waypoint 
system)와 지상제어기(ground control station)구성 개념도
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         그림 4-10. 상용 구간비행 안내모듈(DJI-waypoint)의 예비실험

  

그림 4-9. 구간 비행안내 시스템(guidance waypoint system) and GCS(ground 
control station)의 송신 및 수신 통신모듈 (900MHz).

  그림 4-9에는 상용자세제어(DJI-ACE) 및 비행안내 (guidance waypoint) 시
스템의 기능을 스테비바레스 농용 회전익기에 적용하면서 등속제어를 사용할 때 
필요한 장치 셋업을 보여주고 있다. 시스템은 스테비바레스의 스와시 헤드형태
를 받아들일 수 있는 제어모델이 이미 탑재되어있어 직접 적용이 가능하며, 
GUI 모니터링 화면에는 구간 포인트 설정이 가능하였다. 
  

  그림 4-10에는 DJI-ACE, Waypoint 시스템의 기능을 스테비바레스 농용 회
전익기에 적용하면서 등속제어를 적용할 때의 지상제어기(GCS)의 GUI화면을 예
로 나타내고 있다. GUI 모니터링 화면에는 구간 포인트 설정이 가능하며 현위
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치(위도, 경도), 목표 및 현고도(4.0 m), 구간중 목표지점까지의 잔여거리(56.31 
m), 시스템 전압 현재값, 현재 지면속도(4.8 m)등을 표시하고 있다. 농용 살포
작업에서 사용될 모드는 attitude mode, GPS cruise mode, way point 
mode, ‘click go mode’ 등을 사용하여 등속비행을 구현할 수 있으며 신호의 
미수신에 대한 대책이 3중으로 마련되어있다.
  모니터링과 지상 제어는 키보드 또는 조이스틱 모드로 가능하며 마우스에 의
한 Waypoint 모드는 그림 4-10의 좌하 클릭고(Click Go)팝업과 같이 구간 포
인트의 설정과 속도의 제어 명령을 수행한다. ACE 모듈과 함께 연동하여  회전
익기의 자세를 제어하면서 구간비행속도 및 구간비행 패턴을 제어를 관장하게 
된다. 비행속도와 구간패턴 및 회전 모드(stop and turn,  bank turn, 
adaptive bank turn)등을 입력할 수 있으며 관행조종기 또는 조이스틱으로 제
어 입력이 가능하다. 

 그림 4-11.  구간비행 및 등속제어 Waypoint 모드의 GUI 모듈과 에디터  

 그림 4-11은 DJI-ACE, Waypoint 시스템의 기능을 스테비바레스 농용 회전익
기에 적용하면서 선택 기능의 예를 나타내었다. 시스템은 그림4-12에서 보는 
바와 같이 스테비바레스의 스와시 헤드형태를 설정하여 농용회전익기에 적용이 
가능하였다. 선택에는 roll(AILE)과 pitch(ELEV)의 이득정도와 상관치를 요구하
고 있으며 이는 이전 실험과정을 거쳐 적정치를 입력할 수 있다.
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  그림 4-12. 스테비바레스 (Flybar-less)형식 스와시 선택기능  
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 그림 4-13. DJI-ACE 자세 및 살포 제어 시스템의 구성

  또한 구간 등속제어와 연동되어 사용되는 엔진 거버너의 세팅은 조정되어야 
하며, 로터 회전수와 기어비에 따라서 세팅된 변수를 따라 구간비행(cruise)모
드에서 일정한 회전수와 동력을 유지해야 한다. 이는 조종자의 auto(U)채널과 
스위치 선택에 따라서 유지되며 수동일 경우 throttle(collective pitch) 조종간
에 따르게 된다. 기체의 크기에 따라 물리적인 지연속도의 차이를 보이게 되며 
이는 모델에서 조종 되어야 할 또 다른 중요변수이다.

  탑재 컴퓨터라 불리는 메인 콘트롤러는 자세 측정 모듈에서 입력된 자료를 바
탕으로 기체의 역학적인 분석을 통해 비행체의 서보 기구를 제어하기 위한 명령
을 산출한다. 이를 위하여 PID 제어방식을 적용하고 있으며 농용 목적상 서보의 
동작을 최소화하여 소위 군사적 추적 또는 곡예비행 등의 과도한 제어동작이 일
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            그림 4-14. 경북대학교 교내농장에서 행한 구간 안내 비행 실험 

    그림 4-15. 구글맵과 네이버 맵에 중첩된 경북대 교내농장의 구간 실험 GPS 경로 

어나지 않도록 제어의 범위를 설정한다. 조종기 자체는 12채널로 구성되지만 살
포모터의 개폐, elevator, aileron, yaw 및 roll 조종용 joystick 자동/수동 토
글스위치, 엔진시동 및 정지 정도로 구성하여 조종자가  간편하게 운전 조작할 
수 있도록 구성하였다 (그림 4-13). 

2. 구간 안내 비행 시스템의 적용

  상기한 상용 구간비행 안내모듈을 시뮬레이터에 장착하고 경북대학교 교내농
장에서 시험하였다(그림 4-14). 기준점에서 고도 4.0 m를 유지하면서 55 m를 
비행할 것을 안내비행의 ‘Click Go’ 모드로 명령하여 속도와 경로의 데이터가 
신뢰성이 있는지 검토하였다. 교내실험이후 대구 금호강 둔치의 가상 경작지에
서 주요 실험을 시행할 것이다.
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              그림 4-16. 연구목적 관성 항법 데이터의 실시간 모니터링

  지상제어기(GCS)에서 보낸 경로에 대한 명령(그림 4-14)을 수행하는데 있어 
그 경로의 결과를 그림 4-15에 보였다. 구간비행 안내시스템은 구글맵을 바탕
으로 구성되었으며 그 경로데이터를 다른 지도에 중첩하여 나타내었다. 시작 지
점의 좌표는 (N35.89495, E126.61320) 으로 확인되었고 연구의 목표에 따라 약 
50 m 소필지를 대상으로 시험한 결과를 보였다.
  그림 4-16은 비행데이터의 실시간 모니터링을 위하여 구성된 지상모니터링 
시스템(GMS: ground monitoring system)으로서 구간비행 시스템과는 별도로 
연구의 목적을 위하여 쓰여졌다. 이는 IMU 데이터 (3축 가속도, 3축 회전각속
도, 3축 지자기)와 오일러각 (비행 자세각)을 실시간 감시하고 저장할 수 있다. 
이어 오른쪽 창에는 GPS데이터 (위도와 경도, NED 속도, UTC & GPS 시간등) 
항법데이터를 포함하고 있으며 상기 시뮬레이터를 이용한 구간 안내비행 시험의 
데이터를 얻었다.

  그림 4-17에는 상기한 구간비행에서 자세데이터(오일러각)와 경로데이터를 나
타내었다. 오일러각에서 피치와 롤각은 0도를 중심으로 움직이고 있으며 피치는 
전진하는 (-)각도를 보이고 있다. 요각(방위각)은 라디안(radian)으로 표시하여
서 북(N)을 기준으로 시계방향(CW, E)으로 돌면서 동(E)에서 +2/π 값을 남쪽
(S)으로 접근하면서 +π, 반대로 반시계방향(CCW, W) 으로 돌면서 서(W)에서 
-2/π 값을 남쪽(S)으로 접근하면서 -π 의 값을 나타내므로 남쪽을 돌면서 +π 
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               (a)   오일러각                              (b) 경로 경위도
       그림 4-17 교내농장의 50m 소필지에 대한 구간비행 안내 시스템 실험 데이터

        그림 4-18. 소필지 구간비행에서의 NED 속도 (지면속도)와 합성속도

에서 -π의 값으로 불연속 된다. 즉 그림 4-17(a)에서 그러한 경우를 목도하였
고 (b)는 경로의 경도 위도를 표시하였다.

   그림 4-18에는 상기한 구간비행동안 지면속도를 나타내었다. 예상대로 상하
(VD)속도는 0에서 진동하였고, 남북향(VN) 및 동서향(VE) 지면속도는 방향에 따
라 측정되었다. 변량살포에서 필요한 속도는 남북향(VN) 및 동서향(VE)의 합성속
도로서 그림 4-18(b)에 나타내었다. 진출시는 약 5.5 m/s, 귀환시는 4.5 m/s
의 지면속도를 얻었다. 본 실험은 주된 금호강 둔치에서의 본 비행실험을 위한 
예비적 성격의 실험이었다. 
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 공백
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제 1 절 변량살포(VRA)의 개념

  무인 항공방제의 살포효과에 있어 약제의 균일살포는 현장에서 반드시 성취해
야 할 중요한 문제 중 하나이다. 농작업의 살포기술에 있어 균일도의 유지는 약
제의 사용을 줄이면서 효과를 최대로 유지할 수 있는 환경적 및 생산 효율적 영
향 요소이다. 
  살포작업에 있어 작목이나 작업시기에 따라 단위면적당 농약의 사용량이 정해
진다. 이것이 살포율(application rate)이며 작업(살포)속도에 따라 시간당 살포
량 즉 노즐의 분무량(discharge rate)과 비례의 관계가 있다. 분무량을 조절하
는 방법으로는 살포압력을 조정하거나 노즐의 종류를 교체할 수 있는데, 노즐교
체의 방법은 조절의 정도가 클 때 적용하며 미세조절에는 노즐압력을 조절함으
로써 살포율을 미세조정하게 된다. 
  노즐 한개당 시간당 분무량( )은 살포율( ) 즉 단위면적당 살포된 양과 작

업속도(V0), 노즐의 개수(n), 유효작업폭(W)과 다음 식 (5-1)과 같은 관계를 갖
는다. 따라서 작업 전에 살포하고자 하는 농약의 살포율과 살포작업속도, 유효
작업폭에 대하여 노즐의 배출율을 구하게 되는데 살포작업속도와 노즐의 배출율
을 비려하여 조절하는 개념이 변량살포 제어기술의 이론적 원리이다.

 

× ×                                      식 (5-1)

여기서  : 노즐의 분무율 (L/min)

   : 살포율, L/ha

 W : 유효작업폭 (m)

 V0 : 비행(살포작업) 속도 (m/s)

  예를 들어, 붐에 설치된 노즐이 4개이고 유효작업폭이 7m, 비행속도가 16.5 
km/hr인 무인헬기를 이용하여 300평(0.1 ha)에 1 L를 살포하려고 하는 경우 
노즐의 분무율은 다음과 같이 구한다. 비행속도의 단위를 m/s로 바꾸면 
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16.5/3.6≒4.6 m/s, 살포율의 단위를 L/ha로 바꾸려면 300평은 0.1 ha이므로 
살포율은 1/0.1=10 L/ha가 된다. 따라서 한개당 시간당 분무량 은 0.40 

L/min이 된다. 즉  

××× →    (L/min)

  
  수동으로 조종하는 무인  회전익기를 이용한 살포작업에서 등속을 유지하는 
임무는 조종자에 있어 어려운 작업이다. 소규모 필지의 짧은 경로(약 50m)에서 
무인 항공방제 시에는 연속된 전진가속, 정지, 회전후 복귀 가속의 과정에서 등
속을 유지하기가 어려우므로 불균일 살포를 초래할 수 있다.
  그 대안으로 비례제어 기술을 도입하여 조종하기 어려운 변이속도에 대한 균
일도 제고의 방법으로써 불균일 살포 및 안정성 문제를 해소하고, 생산성효율을 
높이는 방제효과에 긍정적 영향을 주며, 낭비되는 약제를 줄임으로써 환경적 영
향에도 긍정적일 것으로 기대한다. 비례 살포(variable rate application) 제어
기술은 GPS 또는 INS를 사용한 항법시스템 기술을 이용하여 살포 지면속도
(ground speed)를 감지하고 이를 이용하여 살포량을 조제용량에 맞추고 균일
한 방제가 이루어지도록 시스템을 추구한다. 이 시스템은 선택사양의 처방사양 
결정에 따른 고도의 정밀 농작업을 가능하게 할 정밀농업의 기초적인 인프라 기
술이다. 
  본 연구의 세부적인 목적은 소필지 균일살포 구현을 위한 지면속도비례 변량
살포(VRA) 제어기의 개발에 있으며, 지면속도에 대한 비례 살포 제어장치의 구
현과 DC모터 제어 성능을 분석하는데 있다. DC모터 변량제어기란 GPS, IMU 
데이터 등을 분석하여 지면속도를 계산하고, 계산된 속도에 따른 적절한 DC모
터의 출력 조절을 통하여 노즐 살포량을 조제용량에 맞추고 균일한 방제가 이루
어지도록 하는 시스템이다.
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  그림 5-1의 변량제어 개념도에서 보인바와 같이 무인항공 방제 시스템의 변
량제어에서 IMU(inertial measurement unit) 데이터의 오차 누적을 수정하기 
위해 GPS가 추가된 관성항법(inertial navigation) 시스템을 통하여 무인 회전
익기의 지면속도를 감지함으로 시작한다. 모터 컨트롤러에 목표속도를 입력값으
로 설정하여 PWM 신호를 통하여 모터를 제어한다. 모터의 제어란 모터의 회전
속도를 조절을 말하며 모터의 회전속도를 조절함으로써 그림 5-1과 같이 무인 
회전익기에 거치된 약액통과 노즐이 장착된 살포붐과 정용량 다이아프램 펌프가 
조합된 살포장치의 살포량을 조절할 수 있게 된다. 따라서, 변량제어는 지면속
도에 따라 약제의 분사량을 제어하는 시스템을 통해 변량 비례살포를 구현하는 
정밀농업의 개념이다. 

제 2 절 변량살포 제어 시스템의 구성 

1. 제어시스템 보드의 구성

  
  비례살포의 제어기 개발에는 델피노 EVM보드 (Delfino evaluation board, 
SyncWorks Ltd.)와 모터모듈이 사용되었다. 델피노 EVM은 Dual MCU와 상호 
교류 개념을 도입하여 DSP (digital signal processor) TMS320C 28346ZFET
의 기능을 응용 하였다. 델피노 EVM에는 다양한 아날로그, 디지털, 통신 회로 
등 다양한 어플리케이션 회로가 기본 탑재되어 있어 다양한 어플리케이션에서 
시스템을 직접 구현할 수 있다. 또한, 외부 메모리 버스 확장, 주확장, 보조확장 
인터페이스가 있어, 델피노 EVM에서 확장하여 회로를 구성할 수 있었다. 그림 
5-2는 VRA 모터제어 모듈에 사용된 보드와 모터모듈의 실제 모습을 보였고 그
림 5-3는 블록도를 보였다.
  살포량을 조제량에 맞추고 균일한 방제가 이루어지도록 비례 살포시스템을 구
축할 때 DC모터의 가장 효율적인 제어방법인 PWM(pulse wdth modulation, 
펄스 폭 변조) 방식으로 제어하였다. 지면속도에 따른 출력 전압은 상기한 
Delfino EVM 모터모듈을 통하여 측정하였는데 DRV8412의 출력전압을 저항을 
통한 분압회로로 가공하여, 사용자가 A/D로 이를 검출할 수 있도록 하였다. 전
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원 전압 24V를 기준으로 분압회로의 출력이 0~3V가 되도록 설계되었으며, 이 
분압 된 전압은 아날로그 버퍼를 거쳐 TMS320F28X 칩의 A/D 채널에 전달된
다. 그림 5-4 는 모터모듈의 출력전압 및 전류 검출 회로부이다.
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  모터모듈의 가장 핵심은 모터 드라이브이다. 실험에 사용한 Delfino EVM 모
터모듈에는 DRV8412 모터 드라이버를 사용하였다. DRV8412 모터 드라이버의 
병렬 풀브릿지 모드에서 구동 시의 핀 연결 개요도를 그림 5-5에 보였다

   개발에 사용한 모터모듈의 모터 드라이브 DRV8412의 최대 정격전압, 추천 
구동 조건 등의 사양을 표 5-1에 표시하였다. DRV8412 모터 드라이브는 H-브
리지 MOSFET과 gate drive design의 낮은 저항 때문에 모터 드라이버의 효
율은 작은 전원 공급 장치 및 히트 싱크를 사용해 최대 97%가 가능하다. 
DRV8412는 GVDD 및 VDD 등 두개의 전원 공급 장치를 요구하고, GVDD 및 
VDD에는 12V, 그리고 PVDD에는 최대 50V를 가할 수 있다. 본 연구에서는 
PVDD에 15V를 가했으며, 최대 500 kHz 스위칭 주파수에서 제어 정확도와 효
율을 유지하면서 작동 할 수 있으나 본 연구에서는 20 kHz를 사용하였다.  
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  또한 시스템을 손상시킬 수 있는 오작동 조건에 대하여 장치를 안전하게 지키
는 보호 모드로서 단락 회로 보호, 과전류 보호, 저전압 보호 그리고 2단계 열 
보호장치를 내장하고 있다. DRV8412는 모터 스타트 업 같은 과도전력 부하동
안 장치 종료를 방지하는 전류 제한 회로가 있으며, 프로그램 가능한 과전류 검
출기는 조정 가능한 전류 제한과 보호 수준이 서로 다른 모터의 조건을 충족 할 
수 있다.
  그림 5-6은 과전류, 저전압 및 과열 보호 모드의 회로도로서 DRV8412가 제
공하는 과전류, 저전압 감지 출력신호(/FAULT)와 과열 감지 출력신호(/OTW)
를 표시하기 위한 LED On/Off 회로이다. DRV8412는 컨트롤 전원(GVDD_X, 
VDD)이 저전압 감지 기준 레벨 이하(Typ. 9.8V)로 떨어지거나, OC_ADJ 핀에 
연결된 Pull-down 저항값으로 결정되는 전류기준치 이상의 과전류가 감지되면, 
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출력을 Hi-Z 상태로 전환하고, /FAULT 핀으로 Low 신호를 출력하게 된다. 또
한, IC의 Junction 온도가 125℃ 이상이 되면, /OTW 핀으로 Low 신호를 출력
하고, 만약 150℃ 이상이 되면, 출력을 Hi-Z 상태로 전환하고, /FAULT 핀의 
상태를 Low로 전환하게 된다. Delfino EVM 모터 모듈은 사용자가 드라이버 
IC의 오류상태를 확인 할 수 있도록/FAULT, /OTW 핀에 디지털 버퍼로 LED
가 연결되어 있다.
 

 



- 106 -

 표 5-2는 DRV8412의 OC_ADJ핀의 Pull-down 저항값에 따른 전류제한 기준
치를 나타낸다. Delfino EVM 모터모듈은 OC_ADJ 핀에 150 kΩ의 저항을 연결
하여, 1.9A로 전류를 제한하도록 설계되어 있는데, 본 연구의 제어기에서는 43 
kΩ의 저항을 사용하여 6.3A의 기동전류를 감당하였다. 보호 모드의 신호 핀 상
태에 대한 상세 설명을 표 5-3에 보였다. 

            

           

2. 관성센서와 GPS의 결합

  관성항법 (INS, inertial navigation system)은 자이로와 가속도계의 출력을 
기초로 하여 수학적 계산과 추정이론으로 자세 및 위치를 결정하는 시스템이다.  
자이로나 가속도계와 같은 센서 보상 방법에 대한 문제는 초기정렬 등에서 생기
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는 오차의 문제를 주로 칼만 필터 등을 통하여 해결하고 있다. 하지만 시간이 
지남에 따라 적분 오차가 누적되어 정확한 항법 정보를 제공하지 못한다. 이를 
수정하기 위하여 GPS를 추가한 통합시스템을 도입하여 누적되는 오차를 보정하
여 문제를 해결했다. 연구에서는 관성항법장치(IMU)와 GPS를 통합한 항법시스
템으로 지면속도를 계산하였다. 그림 5-7은 본 연구에 도립적으로 사용된 변량
살포(VRA) 제어모듈에 사용된 관성센서(IMU)이다.

그림 5-7 변량살포(VRA)시스템의 모터제어를 위해 선택된 관성센서(IMU)와 
GPS 그리고 무게중심 부근에 장착된 IMU

  본 연구에 채용된 소형의 GPS-aided 관성항법 시스템 (GPS/INS 3DM- 
GX3-45, MicroStrain Inc., Williston, VT)은 MEMS 관성 센서와 고감도 내장
형 GPS 수신기를 확장된 칼만필터(EKF)로 결합하여, 최적의 위치, 속도, 자세
(PVA)를 얻을 수 있다. 이 조합은 단기간의 GPS 손실(missing)에 대한 추정성
능으로 높은 비율의 추정위치, 속도 및 자세 (PVA: position velocity attitude) 
데이터를 제공하여 GPS 원데이터, IMU데이터, 칼만필터를 거친 INS 데이터는 
시간으로 정렬되고 사용자 정의 데이터 패킷으로써 사용된다. 그리고 추가적으
로 항법관련 PVA 및 이들의 불확실성, 편각 보상 방향각 및 선형 가속도를 포
함한 출력의 범위를 제공하였다. 보정된 데이터에는 관성 측정은 가속도, 방향
각, 자기장, delta theta, delta 속도벡터, 오일러 각(피치, 롤, 요), 회전 매트릭
스와 쿼터니언을 포함한다. GPS 원데이터는 LLH 위치, NED 속도, 위성좌표
(ECEF) 위치와 속도, 정밀저하율(DOP), UTC 시간, GPS 시간, 시계 정보, GPS 
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그림 5-8 헬리콥터 중심후단에 장착한 변량제어 모듈과 GPS의 마운팅 

수정 및 SVI를 포함한다. 데이터는 온도변화에 보상되고 직교 좌표계로 정렬되
었는데, NED좌표는 WGS84 지구좌표 타원상의 특정 지점에 접선 평면에 의해 
형성되는 지역좌표로서 현재 좌표 단위벡터는 정북을 따라 경도에 평행하며 정 
동쪽 위도에 평행하므로 지역 지표면은 비교적 평탄면에 의해 근사 될 수 있었
다. 상기한 바와 같이 센서는 중간형태의 연결합된 확장된 칼만필터를 채용하였
다. 연결합된 필터에서, AHRS의 관성센서는 고속(100 Hz)의 상태 추정을 수행
하는데 사용되고, GPS 위치 및 속도 측정을 저속도(4 Hz) 상호 보완적인 방식
으로 정보를 결합하였다.
  그림 5-8은 개발보드에 장착된 VRA 시스템과 모터모듈의 시작품이다. IMU
는  회전익기 중심후단에 장착되었고 변량제어 모듈은 헤드의 후단에 장착하였
고 GPS는 테일붐 중간에 장착하여 신호의 간섭이 없도록 하였다.  

3. 데이터 구조와 추출  

가. 명령 및 데이터 세트

  프로그래밍 인터페이스(API)는 사용자 구성데이터 출력형식으로 구성되어있
다. 명령과 데이터는 장치의 내부 구조에 상응하는 4개의 명령 세트와 3개의 데
이터 세트로 분할된다. 네 개의 명령 세트는 Base commands, 3D 모션 
commands, NAV(항법) commands, System commands의 셋트로 구성된다. 
얻을 수 있는 세 개의 데이터 세트는 AHRS 데이터, GPS 데이터, NAV데이터 
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그림 5-9  센서와 모니터링 시스템 간의 패킷기반 프로토콜 통신 개념도 
(MicroStrain Co., Ltd).

등이다.
Base commands : Ping, Idle, Resume, Get ID Strings
3DM commands : Poll AHRS Data, Poll GPS Data
NAV commands : Reset Filter, Sensor to Vehicle Frame Transform 
System commands  : Switch Communications Mode

AHRS data : Acceleration Vector, Gyro Vector, Euler Angles
GPS data  : Latitude, Longitude, UTC, Satellites in view 
NAV data  : Position, Velocity, Attitude Estimates 

  그림 5-9와 같이 프로토콜은 패킷 기반으로서 모든 명령, 응답 및 데이터 메
시지 패킷의 필드로 전송되고 수신된다. 패킷은 그 내용을 기반으로 한 디스크
립터 타입 필드를 가지고 있어서, 패킷이 명령, 응답, AHRS, GPS 또는 NAV 
데이터를 식별할 수 있어 추가적인 응용 즉  변량제어 시스템 개발에 적용된 속
도 등을 추출(parsing)해 낼 수 있었다.

  3DM-GX3-45는 공통 인터페이스를 통해 AHRS, NAV와 GPS 데이터 패킷을 
스트리밍 하도록 되어있다. 이를 위해, 장치 프로그래밍은 데이터 메시지 및 데
이터 속도가 설정되어있는 단계를 통해 프로그램이 들어오는 데이터 패킷 스트
림을 시작하는 데이터 스트리밍 단계를 계속하였다.
 다음은 프로그래밍 인터페이스에서 사용 가능한 명령 및 데이터를 정리 하는 
것이다. 명령과 데이터는 2개의 값으로 표시되어 있으며 첫 번째 값은 명령이나 
데이터가 속한 "기술어 집합"을 의미한다(기본 명령 3DM 명령 AHRS 데이터 
GPS 데이터). 그리고 두 번째 값은 집합에서 특정 명령 또는 데이터 ‘기술어’를 
의미한다. 
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다음과 같이 연구에서 사용한 명령과 데이터만을 기술하였다.

Commands 

Base Command Set (0x01) 

3DM Command Set (0x0C) 

Navigation Filter Command Set (0x0D) 

System Command Set (0x7F) 

Data 

AHRS Data Set (set 0x80) 

 Scaled Accelerometer Vector (0x80, 0x04) 
 Scaled Gyro Vector (0x80, 0x05) 
 Scaled Magnetometer Vector (0x80, 0x06) 
 Orientation Matrix (0x80, 0x09) 
 Quaternion (0x80, 0x0A) 
 Euler Angles (0x80, 0x0C) 
GPS Data Set (set 0x81) 

 LLH Position (0x81, 0x03) 
 NED Velocity (0x81, 0x05) 
 UTC Time (0x81, 0x08) 
NAV Data Set (set 0x82) 

 Estimated LLH Position (0x82, 0x01) 
 Estimated NED Velocity (0x82, 0x02) 

나. 데이터 패킷의 개요와 구성

   사용되는 데이터 패킷의 구조는 Micrstrain® 센서의 MIP(TM) 패킷으로 개요
는 다음과 같다. MIP 패킷「래퍼」는 4 바이트의 헤더와 2 바이트의 ‘checksum’
으로 구성되어 있다. 명령과 데이터의 구조는 MIP(TM) 패킷 포맷 필드로 전송되
고 수신된다. 
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다음과 같은 구조의 일반적인 정의는 다음과 같아서, 항상 시작의 패킷 ‘UE’ 로 
시작한다.(0x75, 0x65). Descriptor Set 바이트는 명령 또는 데이터는 패킷의 
필드에서 포함되어진 헤더에서 명시한다. 아래의 payload length 바이트는 페
이로드 부분의 모든 필드 길이 바이트 수의 합계를 명시한다.

Payload	 Length	 Range	

   

  아래 표시한 페이로드 부분은 빈 공간일 수도 있고, 또는 하나 이상의 필드를 
포함 할 수 있다. 각 필드는 길이 바이트와 서술자(descriptor) 바이트를 가지
고 있다. 필드 길이 바이트는 필드 길이 바이트와 필드 descriptor 바이트를 포
함한 전체 필드의 길이를 명시한다. 서술자는 헤더의 서술자세트 바이트로 지정
된 서술자의 집합일 수 있다. 필드 데이터가 무엇이든 될 수 있지만 항상 엄격
하게 정의되어야 한다. 서술자의 정의는 기본적으로 서술자에 속한 서술자 세트
에 대응하는 헤더(header) 파일에 서술되어 진다.
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Checksum은 2 바이트 플레처의 첵섬으로 패킷의 모든 바이트를 포함하며 구
간의 패킷이 완전히 통신되었는지 확인하는데 사용된다. 

 

  아래에 열거한 데이터 참조는 연구와 개발에서 사용된 데이터의 패킷 형식과 
내용을 설명하고 있으며 통신을 통하여 상기한 개발보드에 수신 된후 추출
(parsing)되어서 변량제어 프로그램에 사용되었다. 

Data	 Reference	

AHRS	 Data	

Scaled	 Accelerometer	 Vector	 (0x80,	 0x04)	
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Scaled	 Gyro	 Vector	 (0x80,	 0x05)	

Scaled	 Magnetometer	 Vector	 (0x80,	 0x06)	

Orientation	 Quaternion	 (0x80,	 0x0A)	
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Euler	 Angles	 (0x80,	 0x0C)	

GPS	 Data	

LLH	 Position	 (0x81,	 0x03)	
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NED	 Velocity	 (0x81,	 0x05)	

UTC	 Time	 (0x81,	 0x08)	
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NAV	 Data	

Estimated	 LLH	 Position	 (0x82,	 0x01)	

Estimated	 NED	 Velocity	 (0x82,	 0x02)	

다.	 데이터 추출과 블루투스 통신

  Parani-ESD(SeNA Tech.)는 근거리 국제 표준 무선 기술인 블루투스를 적용
한 무선 시리얼 터미널 디바이스로서 시리얼 포트 프로파일을 지원하는 다른 블
루투스 장비와 연결할 수 있다. Parani-ESD는 추가기능의 안테나를 사용하여 
500m의 통신 거리를 제공하며 FHSS (frequency hopping spread spectrum)
을 적용해 무선 가로채기(하이재킹)을 감소시킨다. ParaniWIN 등 함께 제공되
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는 소프트웨어를 사용해 윈도우 환경에서 쉽게 페어링 설정이 가능하였다. 선택
한 블루투스의 usb 수신모듈은 +9 dBi의 통신가능 성능으로 거리로는 500m에 
이르며 연구목적에 부합하였고 핀구성은 그림 5-10과 같았으며 시리얼통신
(SCI, UART)으로 115200 baud rate과 8 byte data를 사용하였다. 그림 5-11
은 블루투스 통신을 위한 안테나와 페어링된 USB 수신 안테나 모듈(Parani 
ESD100V2 SeNA Tech, Seoul (UART interface))을 보였다. 또한 데이터 추
출(parcing)을 위한 프로그램을 2절 말미에 첨부하였다. 

그림 5-10 블루투스 Parani ESD100V2 (SeNA Tech)의  핀  구
성  

        그림 5-11 지상 모니터링 시스템(GMS) 블루투스의 송 수신기 장착 모습
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#include "DSP2833x_Device.h" /* DSP2833x Headerfile Include File */

#include "DSP2833x_Examples.h" /* DSP2833x Examples Include File */

#include "GPS_INS_system.h"

#include "System.h"

#include "Sci.h“

#ifdef __cplusplus

   extern "C" {

               #endif

void ahrs_parsing(AHRS* ahrs)

     { AHRS p_ahrs;

char* q0 = (char *)&p_ahrs.q0;

char* q1 = (char *)&p_ahrs.q1;

char* q2 = (char *)&p_ahrs.q2;

char* q3 = (char *)&p_ahrs.q3;

char* roll = (char *)&p_ahrs.Roll;

char* pitch = (char *)&p_ahrs.Pitch;

char* yaw = (char *)&p_ahrs.Yaw;

if(AHRS_buffer[5]==0x0A && AHRS_buffer[4]==0x12){

q0[1] = (AHRS_buffer[6]<<8)+AHRS_buffer[7];

q0[0] =(AHRS_buffer[8]<<8)+AHRS_buffer[9];

q1[1] = (AHRS_buffer[10]<<8)+AHRS_buffer[11];

q1[0] =(AHRS_buffer[12]<<8)+AHRS_buffer[13];

q2[1] = (AHRS_buffer[14]<<8)+AHRS_buffer[15];

q2[0] =(AHRS_buffer[16]<<8)+AHRS_buffer[17];

q3[1] = (AHRS_buffer[18]<<8)+AHRS_buffer[19];

q3[0] =(AHRS_buffer[20]<<8)+AHRS_buffer[21];

if(AHRS_buffer[23]==0x0C && AHRS_buffer[22]==0x0E){

roll[1]=(AHRS_buffer[24]<<8)+AHRS_buffer[25];

roll[0]=(AHRS_buffer[26]<<8)+AHRS_buffer[27];

pitch[1]=(AHRS_buffer[28]<<8)+AHRS_buffer[29];

pitch[0]=(AHRS_buffer[30]<<8)+AHRS_buffer[31];

yaw[1]=(AHRS_buffer[32]<<8)+AHRS_buffer[33];

yaw[0]=(AHRS_buffer[34]<<8)+AHRS_buffer[35];

   else{

//quaternion

if(absf(p_ahrs.q0-ahrs->q0)<2){

ahrs->q0=p_ahrs.q0;

    else{

if(absf(p_ahrs.q1-ahrs->q1)<2){

ahrs->q1=p_ahrs.q1;

    else{

if(absf(p_ahrs.q2-ahrs->q2)<2){

ahrs->q2=p_ahrs.q2;

[첨부]
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    else{

if(absf(p_ahrs.q3-ahrs->q3)<2){

ahrs->q3=p_ahrs.q3;

    else{

//attitude

if(absf(p_ahrs.Roll-ahrs->Roll)<6.3){

ahrs->Roll=p_ahrs.Roll;

    else{

if(absf(p_ahrs.Pitch-ahrs->Pitch)<6.3){

ahrs->Pitch=p_ahrs.Pitch;

    else{

if(absf(p_ahrs.Yaw-ahrs->Yaw)<6.3){

ahrs->Yaw=p_ahrs.Yaw;

    else{

           }

void gps_parsing(GPS* gps){

char* latitude = (char *)&gps->Latitude;

char* longitude = (char *)&gps->Longitude;

char* height_above_ellipsoid = (char *)&gps->Height_above_ellipsoid;

//mean sea level

char* height_above_msl = (char *)&gps->Height_above_MSL;

char* horizontal_accuracy = (char *)&gps->Horizontal_accuracy;

char* vertical_accuracy = (char *)&gps->Vertical_accuracy;

char* north = (char *)&gps->North;

char* east = (char *)&gps->East;

char* down = (char *)&gps->Down;

char* speed = (char *)&gps->Speed;

char* ground_speed = (char *)&gps->Ground_speed;

char* heading = (char *)&gps->Heading;

char* speed_accuracy = (char *)&gps->Speed_accuracy;

char* heading_accuracy = (char *)&gps->Heading_accuracy;

char packet_length;

packet_length = GPS_buffer[3];

//UTC time 

//Uint16 Year, Month, Day, Hour, Minute, Second, Millisecond;

//Uint16 Week_number;

gps->LLH_valid_flags = (GPS_buffer[46]<<8) + GPS_buffer[47];

gps->NED_valid_flags = (GPS_buffer[82]<<8) + GPS_buffer[83];

gps->UTC_valid_flags = (GPS_buffer[97]<<8) + GPS_buffer[98];

//LLH Position - latitude, longitude

latitude[3] = (GPS_buffer[6]<<8) + GPS_buffer[7];

latitude[2] = (GPS_buffer[8]<<8) + GPS_buffer[9];

latitude[1] = (GPS_buffer[10]<<8) + GPS_buffer[11];

latitude[0] = (GPS_buffer[12]<<8) + GPS_buffer[13];
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longitude[3] = (GPS_buffer[14]<<8) + GPS_buffer[15];

longitude[2] = (GPS_buffer[16]<<8) + GPS_buffer[17];

longitude[1] = (GPS_buffer[18]<<8) + GPS_buffer[19];

longitude[0] = (GPS_buffer[20]<<8) + GPS_buffer[21];

//LLH Position - Ellipsoid height

height_above_ellipsoid[3] = (GPS_buffer[22]<<8) + GPS_buffer[23];

height_above_ellipsoid[2] = (GPS_buffer[24]<<8) + GPS_buffer[25];

height_above_ellipsoid[1] = (GPS_buffer[26]<<8) + GPS_buffer[27];

height_above_ellipsoid[0] = (GPS_buffer[28]<<8) + GPS_buffer[29];

//LLH Position - MSL height

height_above_msl[3] = (GPS_buffer[30]<<8) + GPS_buffer[31];

height_above_msl[2] = (GPS_buffer[32]<<8) + GPS_buffer[33];

height_above_msl[1] = (GPS_buffer[34]<<8) + GPS_buffer[35];

height_above_msl[0] = (GPS_buffer[36]<<8) + GPS_buffer[37];

//LLH Position - Horizeontal accuracy

horizontal_accuracy[0] = (GPS_buffer[38]<<8) + GPS_buffer[39];

horizontal_accuracy[1] = (GPS_buffer[40]<<8) + GPS_buffer[41];

//LLH Position - Vertical accuracy

vertical_accuracy[0] = (GPS_buffer[42]<<8) + GPS_buffer[43];

vertical_accuracy[1] = (GPS_buffer[44]<<8) + GPS_buffer[45];

north[0] = (GPS_buffer[50]<<8) + GPS_buffer[51];

north[1] = (GPS_buffer[52]<<8) + GPS_buffer[53];

east[0] = (GPS_buffer[54]<<8) + GPS_buffer[55];

east[1] = (GPS_buffer[56]<<8) + GPS_buffer[57];

down[0] = (GPS_buffer[58]<<8) + GPS_buffer[59];

down[1] = (GPS_buffer[60]<<8) + GPS_buffer[61];

speed[0] = (GPS_buffer[62]<<8) + GPS_buffer[63];

speed[1] = (GPS_buffer[64]<<8) + GPS_buffer[65];

ground_speed[0] = (GPS_buffer[66]<<8) + GPS_buffer[67];

ground_speed[1] = (GPS_buffer[68]<<8) + GPS_buffer[69];

heading[0] = (GPS_buffer[70]<<8) + GPS_buffer[71];

heading[1] = (GPS_buffer[72]<<8) + GPS_buffer[73];

speed_accuracy[0] = (GPS_buffer[74]<<8) + GPS_buffer[75];

speed_accuracy[1] = (GPS_buffer[76]<<8) + GPS_buffer[77];

heading_accuracy[0] = (GPS_buffer[78]<<8) + GPS_buffer[79];

heading_accuracy[1] = (GPS_buffer[80]<<8) + GPS_buffer[81];

gps->Year = (GPS_buffer[86]<<8) + GPS_buffer[87];

gps->Month = GPS_buffer[88];

gps->Day = GPS_buffer[89];

gps->Hour = GPS_buffer[90];

gps->Minute = GPS_buffer[91];

gps->Second = GPS_buffer[92];

gps->Millisecond = (GPS_buffer[95]<<8) +GPS_buffer[96];
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          //GPS_buffer[93]<<24 + GPS_buffer[94]<<16 +

         GPS_buffer[95]<<8 + GPS_buffer[96];

if(packet_length == 0x66){

gps->Sensor_state = GPS_buffer[101];

gps->Antenna_state = GPS_buffer[102];

gps->Antenna_power = GPS_buffer[103];

gps->Valid_flags = GPS_buffer[105];

         }

void nav_parsing(NAV* nav){

char* latitude = (char *)&nav->Latitude;

char* longitude = (char *)&nav->Longitude;

char* height_above_ellipsoid = (char *)&nav->Height_above_ellipsoid;

char* north = (char *)&nav->North;

char* east = (char *)&nav->East;

char* down = (char *)&nav->Down;

//char packet_length;

if(NAV_buffer[5]==0x01){

//LLH Position - latitude, longitude

latitude[3] = (NAV_buffer[6]<<8) + NAV_buffer[7];

latitude[2] = (NAV_buffer[8]<<8) + NAV_buffer[9];

latitude[1] = (NAV_buffer[10]<<8) + NAV_buffer[11];

latitude[0] = (NAV_buffer[12]<<8) + NAV_buffer[13];

longitude[3] = (NAV_buffer[14]<<8) + NAV_buffer[15];

longitude[2] = (NAV_buffer[16]<<8) + NAV_buffer[17];

longitude[1] = (NAV_buffer[18]<<8) + NAV_buffer[19];

longitude[0] = (NAV_buffer[20]<<8) + NAV_buffer[21];

//LLH Position - Ellipsoid height

height_above_ellipsoid[3] = (NAV_buffer[22]<<8) + NAV_buffer[23];

height_above_ellipsoid[2] = (NAV_buffer[24]<<8) + NAV_buffer[25];

height_above_ellipsoid[1] = (NAV_buffer[26]<<8) + NAV_buffer[27];

height_above_ellipsoid[0] = (NAV_buffer[28]<<8) + NAV_buffer[29];

nav->eLLH_valid_flags = NAV_buffer[30]<<8 + NAV_buffer[31];

if(NAV_buffer[33]==0x02){

north[1] = (NAV_buffer[34]<<8) + NAV_buffer[35];

north[0] = (NAV_buffer[36]<<8) + NAV_buffer[37];

east[1] = (NAV_buffer[38]<<8) + NAV_buffer[39];

east[0] = (NAV_buffer[40]<<8) + NAV_buffer[41];

down[1] = (NAV_buffer[42]<<8) + NAV_buffer[43];

down[0] = (NAV_buffer[44]<<8) + NAV_buffer[45];

nav->eNED_valid_flags = (NAV_buffer[46])<<8 + NAV_buffer[47];

                }

               #ifdef __cplusplus

                }

                 #endif /* extern "C" */
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제 3 절 변량살포 제어 프로그램  
  
  그림 5-12에 보인 변량제어 시스템의 제어 프로그램은 거시적으로 지면속도
(V0)를 인식하고 이에 비례하여 펄스폭변조(PWM)의 정도를 명령하는 버퍼(B)값
을 계산하여 모터드라이버에 펄스의 사용주기(duty cycle)를 조절해줌으로써 펌
프의 회전속도와 노즐의 분출량을 변량조절하게 된다. 조종기의 송신기에서 살
포 스위치의 결정(on-off)과 기준속도(V0)의 인식을 통하여 선형비례식의 기울
기(F)와 절편(K)값을 속도변이 허용범위(A)를 이용하여 계산하였다. 

 

                 그림 5-12  변량제어 시스템의 제어 프로그램 흐름도 
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  미시적으로는 청색으로 표시된 흐름도의 프로그램(S/W)과 이와 인터페이스된 
하드웨어(H/W)들의 연동을 설명할 수 있으며 적색의 파선 모듈은 연구를 위하
여 추가된 장치로서 설명될 수 있다. 이들의 모듈은 델피노 개발보드와 직접 연
결되어 있는 경우와 또는 2.0 GHz급 무선통신 또는 블루투스를 이용한 데이터 
통신으로 이루어져 있으며 실제 프로그램을 제 3절 말미에 첨부하였다. 
   식 (5-2)에서 A는 제어범위율, 는 목표속도(m/s), F는 버퍼값(B)을 결정하
는 기울기 그리고 K는 절편(constant)이다. 모터 제어를 위해 설정하는 
B(buffer)는 DSP의 PWM 비례제어를 위한 입력값으로 최대 사용주기를 발휘하
기 위하여는 임의의 3750을 설정하도록 하였다. 버퍼값(B)은 (목표속도)와 A
(제어범위율)에 의하여 결정된다. 예를 들면 목표속도()는 4.6 m/s 으로 하고 
제어범위율(A)은 0.13으로 설정하면 속도에 따른 버퍼값의 반응을 그림 5-13과 
같이 예상할 수 있다. 

                                             식 (5-2)

  여기서,   ××,     ∆
 ,  

            ,  ,    이다. 
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 버퍼값(B)의 범위는 모터 구동전원(Vsup)의 최대변이 가능폭을 나타내며 BU는 
모터가 감당할 수 있는 최대전압에 의해 제한되고 BL은 모터가 구동하여 노즐의 
미립화가 일어나는 하한선을 의미 하므로 는 거의 고정된다. 그림 5-14은 
몇 가지 현실적인 K, F 값의 범위를 보이려고 그래프로 표현하였다. 속도의 변
이범위(A)는 넓을수록 등속제어기 또는 숙련된 조종자가 목표속도에 맞추려는 
노동강도를 줄일 수 있다. 절편의 값(K)는 대개 A에 관련되며 F 기울기는 목표
속도(V0)와 A에 의해 결정된다.

        

그림 5-14  속도 변이범위(A)와 그에 따른 K, F 값의 결정

          

그림 5-15 사용주기에 대한 pwm출력의 평균 및 rms전압값 
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 또한 그림 5-15는 저주파 필터를 거친 PWM파형의 평균 전압과 오실로스코프 
(TDS 2024C, Tektronix)로 rms 전압을 모니터링 하고 기록한 바를 바탕으로 
사용주기(duty cycle)에 대한 펌프구동 PWM전압을 대표한다고 볼 수 있다. 사
용주기는 최대 버퍼값(3750)에 대한 B 값의 크기로서 펄스폭의 비례분이다.  
  

    

그림 5-16 연구목적 관성 항법 데이터의 실시간 지상모니터링 시스템(GMS)

  상기한 흐름도에서 적색으로 표시된 모니터링 모듈은 연구를 목적으로 삽입된
기능으로 그림 5-16은 비행데이터의 실시간 모니터링을 위하여 구성된 지상 모
니터링 시스템(GMS)으로서 구간비행 제어기(GCS)와는 별도로 연구의 목적을 
위하여 쓰여졌다. 이는 IMU 데이터 (3축 가속도, 3축 회전각속도, 3축 지자기)
와 오일러각 (비행 자세각)을 실시간 감시하고 저장할 수 있다. 이어 오른쪽 창
에는 GPS데이터 (위도와 경도, NED 속도, UTC & GPS 시간등) 항법데이터를 
포함하고 있으며 상기 시뮬레이터를 이용한 구간 안내비행 시험의 데이터를 얻
었다.
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// 0525VR

typedef struct _KALMAN{

double q; //process noise covariance 1

double r; //measurement noise covariance 10

double x; //value 0

double p; //estimation error covariance

double k; //kalman gain

}KALMAN;

KALMAN Speed_kalman;

float  MOTORGAIN;

double V0;  // 기준속도 

double A0;  // V0의 변위 폭 

double F0;  // 버퍼설정 기울기

double K0;  // 버퍼설정 절편

int cnt; int SPEED;  int pspeed; 

char txbuffer[10]={0};

for(;;)

{ if(Flight_config==3)   //spray off

{ SPEED = 0;  // 속도 0으로 설정 

if(pspeed-SPEED>50){

SPEED = pspeed - 50;

         }

if(SPEED < 0){ SPEED = 0;

}

}

else if(Flight_config==1)   //spray on

{

//NED로 부터 속도 구하기

sa = dsquare(nav.North)+dsquare(nav.East);

sb = dsqrt(sa);

// vra kf 칼만필터 변수 찾기 

FO_kalman_update(&Speed_kalman, sb);

V0 = ((EdgeCount3>>9)+14); //VR input 

F0 = 1450/(2*A0*V0)*100;

K0 = 3650-(1450*(1+A0))/(2*A0);

SPEED = (double)Speed_kalman.x*F0+K0;

if(SPEED>3650){

SPEED = 3650; // maximum

[첨부]
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}else if(SPEED<2200){//2448

SPEED = 2200; // minimum initialization

}

if(pspeed-SPEED>50){// 이전값과 50 이상 차이

SPEED = pspeed - 50;

}else if(pspeed-SPEED<-50){

SPEED = pspeed + 50;

}

}

pspeed=SPEED; // 현재 모터값을 이전 모터값으로 대체 

         // 속도정보를 모터로 출력  

EPwm4Regs.CMPA.half.CMPA = EPwm4Regs.TBPRD – SPEED; 

        EPwm4Regs.AQCSFRC.bit.CSFB = 1; // Forcing Disabled on EPWM4B 

        EPwm4Regs.AQCSFRC.bit.CSFA = 0; // EPWM4A Forced Low

double dsqrt(double a)

{ double x=1;

int i;

for(i=0;i<20;i++)

{  x = (x+a/x)/2;

}

return x;

}

double dsquare(double a)

{ return a*a;

}

//vra kf

Speed_kalman.q = 1;

Speed_kalman.r = 10;

Speed_kalman.x = 0;

Speed_kalman.p = 0;

A0 = 0.087;

void FO_kalman_update(KALMAN* state, double measurement)

{

  //prediction update

  state->p = state->p + state->q;

  //measurement update

  state->k = state->p / (state->p + state->r);

  state->x = state->x + state->k * (measurement - state->x);

  state->p = (1 - state->k) * state->p;

}
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 공백
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   (a) Navigation LLH                  (b) Over-layed on Naver map
 그림 6-1 (a) 항법 LLH로 나타낸 비행경로와 (b) 네이버지도에 중첩하여 나타낸 시험경로

제 1 절 변량제어실험

 1. 지면속도 비례 PWM 전압제어 

  변량살포(VRA) 제어의 초기 실험으로 모터와 펌프를 장착하기 이전에 PWM 
(pulse width modulation, 펄스폭변조) 신호가 비행속도에 비례해서 반응을 하
는지를 검증하였다. 경북대학교 교내 농장의 직선거리는 이 연구의 목표인 약 
50 m의 소필지에 부합하는 거리이며 그림 6-1에 시험비행을 계획한 경로를 네
이버맵에 중첩하여 나타내었다. 그림 6-2에 보인 VRA 모터제어 모듈의 항법시
스템으로 시험비행의 경로의 데이터를 얻을 수 있었다. GPS로 수신한 지면 속
도데이터를 이용할 수도 있겠으나 5장에서 전술한 바와 같이 관성센서(IMU)를 
추가한 관성항법시스템(INS)을 이용하여 보다 정밀하고 오차가 적은 지면속도데
이터를 사용하였다. 상기한 시험비행에서 항법시스템으로 측정한 INS 경로데이
터(Nav-GPS LLH)를 경도 위도로 그림 6-1의 (a)에 보였다. GPS 경로데이터와 
네이버 지도를 중첩하여 그림 6-1의 (b)에 보였다. 
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그림 6-2 헬리콥터 기체에 장착된 VRA 모듈 및 관성센서와 GPS의 장착위치 

  그림 6-2에 보인 VRA 모터제어 모듈의 지면속도에 따른 PWM 제어를 검증
하는 방법으로는 모터의 회전속도를 직접 측정하는 방법과 출력 PWM의 평균전
압을 측정하는 방법이 있다. 기초적 실험의 형태로서 모터의 회전속도를 직접 
측정하기 전에  Delfino EVM 보드를 통하여 연결된 모터제어 모듈의 지면속도
에 따른 출력전압을 측정하였다. 그러나 PWM 출력 전압값은 디지털 값으로 기
록하는 데에는 다소 어려움이 있었다. 이에 PWM의 평균전압의 측정을 용이하
게 하기 위한 회로로서 저주파 통과 필터(LPF)를 추가하였다. 상기 필터를 통하
여 출력되는 PWM 전압을 아날로그화하여 평균 전압값을 측정 기록하였다. 연
구목적을 위하여 데이터 로거(CR850, Campbell Scientific Ltd.)의 A/D포트 
한계치인 5,000 mV를 넘지 않도록 예상 최대 출력인 12V를 분모인수(2.4)로 
나누어 기록하였다. 또한 PWM출력의 rms값은 오실로스코프 (TDS 2024C, 
Tektronix)를 이용하여 얻을 수 있었다. 
  농용 회전익기에 장착되어 살포실험에 사용된 다이아프램 펌프(HC-2203, 
2.1A, 2.6 Lpm, HCH)는 PWM 제어 방식을 통하여 연결된 DC 모터를 제어할 
때 매우 효율적인 정용량 펌프이다. 모터에 연결된 펌프는 PWM전압을 제어함
으로써 살포되는 양을 비례제어할 수 있을 것으로 기대하였다. 압력은 미립화 
가능 범위의 ±12.1%이내에서 조절함으로써 토출량을 ±10% 범위에서 조절이 
가능하게 될 것으로 설계하였다. 
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  PWM 제어기로 사용주기(duty cycle)를 조절함에 따라 측정되는 아날로그 평
균 전압과 rms 전압을 그림 6-3에 다시 보였다(그림 5-15). 기초 실험에서는 
사용주기가 약 48%에서 약 5.7V, 그리고 약 96%에서 약 11.2V 전압이 출력되
도록 제어하였고 지면속도와 함께 저주파 통과 필터이후의 평균 전압 데이터를 
수집 기록하였다.  

 
 

   상기한 구간비행동안 항법시스템으로 측정한 지면좌표계(NED) 속도를 그림 
6-4에 나타내었다. 남북향 속도(VN)에서는 북향(north)에서 +값 남향(N)으로 -
값으로 측정된다. 마찬가지로 동서향 속도(VE)는 동향(east)에서 +값이고, 상하
향 속도(VD)는 하향(down)에서 +값이다. 예측대로 남북향 속도(VN) 및 동서향 
속도(VE)는 이동방향에 따라 다르게 측정되고, 상하향 속도(VD)는 0에서 진동하
였다. 음(-)에서 양(+)으로 급변하는 것은 방향 전환을 의미한다. 예를 들어 남
북향 속도에서의 급변은 남향(S)에서 북향(N)으로 방향 전환되었음을 의미한다.
  데이터의 남북향 속도(VN) 와 동서향 속도(VE)를 고려하면 변량살포 제어모듈
의 진행방향을 파악할 수 있다. 약 206 sec부터 모듈이 이동하기 시작할 때의 
방향은 남북향 속도(VN)는 –값이므로 남향이고, 동서향 속도(VE)는 –값이므로 
서향이다. 이를 합하면 남서향 방면으로 움직이기 시작했음을 알 수 있다. 약 
206～220 sec 구간 까지는 남서향으로 이동하였다. 약 220 sec에서 남북향 속
도(VN)는 –값을 유지하고, 동서향 속도(VE)는 –값에서 +값으로 급변하는데 이는 
남서향으로 이동하던 모듈이 방향을 남동향으로 방향을 전환하였음을 의미한다. 
약 225 sec에서 동서향 속도(VE)는 +값을 유지하고, 남북향 속도(VN)는 –값에서 
+값으로 급변하는 것은 이동방향을 북동향으로 전환하였음을 의미한다. 그 후 

   그림 6-3 사용주기(duty cycle)에 따른 PWM출력의 아나로그 평균 및 rms 전압
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약 240 sec을 지나서 동서향 속도(VE)와 남북향 속도(VN)는 0으로 가까워지면
서 정지한다. 

            
그림 6-4 비행구간에서의 항법 지면속도(Navigation NED
          velocities)가 방향요소에 따라 표시되었다.

  지면속도에 대한 PWM 출력 평균전압의 반응을 비교하기 위해 실험을 4회 반
복하였다. 두 개의 종속변수 중 왼쪽 수직축은 PWM출력에서 필터링한 아나로
그 평균전압(V)이고, 오른쪽 수직축은 지면속도(m/s)이다. 시간 경과에 따른 지

면속도는 합성속도로 VD는 제외하고   으로 계산하였다.

  목표속도()는 2.6 m/s 였고, 제어범위율(A)은 0.19로 설정하여 실험한 결
과이다. 기울기(F)는 1000, 그래프의 상수절편(K)는 0(영)이였다. 버퍼값에 따라 
설정된 최고 속도와 최저 속도는 각각 VL= 1.8 m/s, VU= 3.4 m/s로 5장의 관
련 식 5-2를 통해 구할 수 있었다. 
  그림 6-5에 지면합속도에 대한 PWM 평균 전압이 비교되었다. 비행경로는 남
서향, 남동향, 북동향, 북서향 순으로 변환하였는데 최초 남서향 비행이 50m 
살포구간이며 남동향, 북동향으로 돌아서 북서향으로 복귀하는 경로를 보였는
데, 남동향과 북서향은 약 10m이다. 비행을 시작할 때, 지면속도가 최저한계 
속도인 1.8 m/s 이하에서는 최저전압인 5.7V가 출력되다가 1.8 m/s를 넘기 
시작하면 출력전압이 비례하여 상승하였다. 첫 번째, 세 번째, 네 번째 반복에서 
남서향의 직선거리 약 50 m를 이동할 때 최고속도인 3.4 m/s 내외로 이동하
고, 이에 비례하여 출력전압도 최대전압인 약 11.2V가 출력되었다. 
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           (a)  반복 1

           (b)  반복 2
        그림 6-5  지면속도에 대한 아나로그 평균전압 반응과 1차 비례 회귀식

 그러나 두 번째 비행에서 남서향 직선거리 약 50m를 이동할 때 계속하여 최
고속도인 3.4m/s 이상으로 이동하였다. 이 구간동안 최대전압인 11.2V가 지속
적으로 출력되다가 방향전환 시에 감소하였다. 다른 비행에서도 방향전환으로 
인하여 지면속도가 감소하면 비례하여 출력전압도 감소하였다. 다음 직선거리인 
북동향으로 이동시에 첫 번째 비행을 제외한 나머지 비행에서는 1.8m/s에서 
3.4m/s 제어 범위 속도 내에서 비행하고 각각의 속도에 비례하여 출력전압이 
증가하며 출력되었다. 첫 번째 비행에서도 북동향으로 이동시에 3.4m/s를 초과
하는 구간이 발생하는데 이 구간에서는 최대 제한 전압인 11.2V 가 지속적으로 
출력되었다.
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상기한 시험에서 직선 구간의 50m에서 변량제어의 반응을 보려하였고, 실제로 
조종기의 스위치신호를 이용하여 50 m의 살포구간이 끝나면 전압이 0V가 되도
록 할 것이다. 네 반복 모두에서 정지를 위해 감속할 때 최저 속도인 1.8m/s 
이하로 떨어지면 최저 제한 전압인 5.7V 가 출력된다. 5장에서 언급한 최저버
퍼값이 BL=1800 일 때 대응하여 출력되는 출력값은 아나로그 평균전압으로는 
5.7V, PWM rms 전압으로는 8.7V 였다.  최대버퍼 값은 BU=3400 일 때 아나
로그 평균전압으로는 11.1V, 그리고 PWM rms 전압으로는 11.2V 였다.

               (c) 반복 3

               (d) 반복 4

     그림 6-5(계속) 지면속도에 대한 아나로그 평균전압 반응과 1차 비례 회귀식
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반복 1 반복 2 반복 3 반복 4
1차선형 강제원점 1차선형 강제원점 1차선형 강제원점 1차선형 강제원점

b 1.7875 0 0.4428 0 0.9356 0 1.0621 0
a 2.6111 3.1803 3.0799 3.2271 2.9014 3.2204 2.8565 3.2209
R² 0.8061 - 0.9402 - 0.7904 - 0.8012 -

표 6-1  지면속도와 평균 전압에 대한 상호 회귀식의 계수 및 결정계수 분석  

  지면속도에 대한 출력전압의 반응의 비례정도를 분석하기 위해 회귀 
(regression) 분석을 실행하였다. 실험에서 독립 변수는 지면속도, 종속 변수는 
출력 전압으로, 실험의 특성상 최저속도 이하 이거나 최고속도 이상에서는 출력
전압이 최저 또는 최고의 제한된 고정값을 출력하게 되어 있으므로 영외치
(outlier) 조건의 데이터는 회귀 분석에서 제외하였다. 기본적인 회귀식은 
×  의 1차 선형 모델을 사용하였다. 각 반복에 대하여 선형 모델에 
의한 회귀분석과, 원점을 강제로 지나가게 하는 회귀분석을 수행하였고, 각 계
수들의 회귀모델 변수값을 표 6-1에 보였다. 

  지면속도에 상응하여 출력전압이 선형으로 반응하는 것을 확인하였고, 지면속
도를 입력으로 PWM 제어를 통한 모터 제어가 가능함을 실증하였다. 일반 일차
선형 모델에 대한 비례상수(a)는 평균 2.862 정도였으며 절편의 원점 강제모델
은 평균으로 3.212 정도였는데 이는 이론적인 기울기 (=3.312) 와 비교
할 때 원점강제 모델이 실제와 가깝다는 것을 알 수 있었다. 제어 범위율의 한
계 내에서 안정적으로 지면속도를 제어하는 것이 필요하였는데 경우에 따라서는 
제어범위율은 넓힐 수 없는 한계에 이르게 되고, 이는 펌프모터의 전압한계와 
노즐의 미립화 한계에 의하여 제한된다.
   지면속도에 대한 출력전압의 응답오차를 그림 6-6에 보였다. 전압 반응의 
오차를 확인하기 위해서 지면속도와 출력전압의 이론적 비를 구하였다. 최대 출
력에서의 지면속도와 출력전압, 그리고 최소출력에서의 지면속도 (V)와 출력전
압(B)의 비를 구하면 평균(RVV) 3.2를 얻는다. 따라서 응답오차는 
×    로 정의하였다. 측정되는 지면속도에 Rvv을 곱하고 출력전압
을 빼서 응답오차를 분석하였다. 지면속도 1.8m/s 이하의 구간과 지면속도 3.4 
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m/s 이상의 구간의 영외치(outlier)를 제외하였다. 유효한 구간에서 응답오차의 
최대값은 +0.844V, 최소값은 –1.115V가 확인되었다. 응답오차의 평균인 평균오
차는 –0.101V였다. 표준편차(standard deviation)는 0.330V였다. 

        
     그림 6-6 지면속도에 대한 이론적 반응치와 실제 
     반응치의 차이로 정의된 오차 대한 유효한 분석구

        
 2. 살포 단속과 GPS 신호

가. 살포의 단속(on-off) 

 

  그림 6-7은 실제 살포속도와 근사한(V0=4.2 m/s, A=0.19) 조건에서 PWM 
평균전압의 반응정도를 보였다. 이 실험에서는 스위치(B)에 전압을 단속(on-off)
하는 기능을 추가함으로써 50 m 직선구간에서만 전압이 출력되는 즉 살포구간
에서만 펌프가 작동하는 필수기능을 추가하였다. 반복 1에서는 882-897 sec 사
이에서, 반복 2에서는 1075-1090 sec 구간에서 살포를 실시한 결과가 PWM 
전압의 출력으로 나타났으며 전후의 기본전압(7.8V) 펄스는 실험상에서 시작 시
점과 복귀한 후의 완료시점를 보이려고 스위치 단속(on-off)을 시행한 결과이
다.  
  그림 6-8에는 살포 단속의 명령에 관여한 조종기와 살포속도를 모니터링한 
지상모니터링 시스템(GMS: ground monitoring system)을 보였다. 이와 같이 
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              (a) 반복 1                         (b) 반복 2
  그림 6-7 살포 단속기능이 추가되어 실제 살포속도(V0=4.2 m/s, A=0.19)에
          근사한 범위에서 실시한 PWM 전압 반응실험의 반복 

별도의 조종기 또는 전용조종기를 사용하여 특정스위치(swB: 2p)를 지정할 수 
있는데, 보통 조종자 외의 다른 살포전담자가 비행속도와 살포지점에서 살포 결
정을 하도록 하는 것이 안전하다. 

  이전 절에서 설명한 바와 같이 직선거리 50m에서는 잘 훈련된 조종자가 자
동비행조건에서 목표속도를 추구하는 조종을 하였고 허용 변량 속도범위 
(3.4-5.0 m/s)에서 비행을 반복하였다. 회전 및 복귀의 구간에서는 목표속도를 
추구하지 않았고 최저속도(3.4 m/s)이하에 들 때는 기본전압을 출력함을 볼 수 
있었다. 반면 상한속도(5.0 m/s)을 넘을 때는 최대 상한전압 11.2V를 출력하였
다(그림 6-9). 
  살포가 준비되면 연구목적상 살포 스위치를 단속(on-off)하여 시점을 표시하
였고 가속하기 시작하여 살포지점에서 또는 이전 지점에서 살포 스위치를 기동
(on)하여 지면속도에 반응하도록 하였다. 본 실험에서는 속도범위를 3.4-5.0 
m/s 로 설정하였고 살포구간에서 지면속도를 속도 범위 안에서 유지할 수 있었
고 PWM 평균전압의 반응을 얻을 수 있었다. 15초 이후 살포스위치는 다시 단
절(off)되었고 출력은 0V가 되었음을 볼 수 있었다. 복귀하는 구간에서는 스위
치가 단절(off) 되어 있었으므로 출력이 일어나지 않았으며 원위치로 돌아온 후
에 다시 연구목적상 살포 스위치를 단속(on-off) 함으로써 종료시점을 표시하였
다. 반응 하한속도인 3.4 m/s에 도달 할 때까지 전압출력이 일어나지 않으므로 



- 138 -

살포 구간이전에 가속이 하한속도까지 이루어져야 하며 전압의 반응은 거의 지
연시간 없이 반응함을 알 수 있었다. 

그림 6-8 살포시스템의 지상 모니터링 시스템과 살포 스위치(sw B) 송신기  

               그림 6-9  살포속도가 상한(5.0m/s)을 넘을 
때는 PWM 최대 평균전압 출력(11.2V)의 반
응을 보였다. 

  이와 같이 훈련된 조종자에 의한 자동 등속비행을 시도할 때는 현재속도를 모
니터링하여 가감하는 수단이 필요함을 알 수 있었다. 지면속도의 감시는 지상모
니터링 시스템(GMS)이나, 음성으로 들려주는 무선송신 방법과 Eagle Tree®의 
대쉬보드 등을 대안으로 제시할 수 있다. 
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나. GPS의 상실(missing)

  상용제어장치는 수동(manual)모드, IMU 자세제어(attitude control) 모드 및  
GPS를 포함한 항법(cruise)모드의 선택이 가능하다.  GPS 수신이 불능할 때는 
관성항법 장치에만 의존하게 된다. 조종기 신호를 잃었을 때는 비상 정지비행을 
하도록 하였다. 그림 6-10에서 보인 반복에서는 GPS의 신호가 상실(missing)된 
구간을 확인할 수 있다. 상용제어시스템에서 GPS 상실에 대한 대책은 10초 이
상 송출(Tx)신호가 단절될 경우 GPS를 제외한 자세제어(attitude)모드로 전환하
여 조종자가 조종이 가능하다. 순간적인 (10s 이하) 신호의 상실은 관성센서
(IMU)의 신호로서 예측이 가능하지만 10초 이상의 신호상실은 속도추정에 오류
데이터를 제공하므로 보정되지 않고 오류 데이터가 반영되므로 오류속도에 대한 
대책이 요구된다.

그림 6-10  자동비행실험에서 GPS 신호의
      상실 및 속도변이 등 문제점의 인식

  그림 6-11은 GPS 신호가 상실된 반복에 대한 경로를 확인하였고 이때에는 
속도신호가 없거나 오차가 많아서 실제 지면속도와 차이가 날 수 있다. 이러한 
경우에 속도는 10 m/s 이상으로 치솟을 수 있으므로 평균치 즉 목표속도에 맞
춘 버퍼값(Bm=3290)을 출력함으로써 불확실성에 대해 최대한 안전하게 대처하
도록 하였으며, 평균 버퍼값에 대한 출력전압은 9.5V 정도였다.
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        그림 6-11  교내 농장에서의 자동비행실험과 GPS 신호의 상실  

3. 모터의 구동과 응답 

  상기한 실험들을 통하여 펌프를 구동할 준비를 하였는바 대전류 펌프를 구동
하는데 있어 모터의 구동특성을 사전에 파악할 필요가 있었다. 농용  회전익기
의 살포펌프는 다이아프램 펌프를 장착한 일체형 펌프-모터세트(HC-2203, 
HCH)로서 적용 전압은 9～14V(정격전압 12V)이고 최대 소비전류는 2.1A로 알
려져 있다. 그러나 펌프-모터세트의 축은 노출되어있지 않아서 전압변화에 따른 
회전속도를 측정할 수 없으므로 펌프헤드를 해체하여 엔코더를 장착 할 수 있도
록 축을 노출시켰다. 

       (a) 모터축 장착한 엔코더              (b) 펌프세트와 헤드를 제거한 펌프 
그림 6-12 펌프구동 모터를 펌프헤드로부터 분리하여 엔코더를 장착함으로써 회전수 
측정이 가능하도록 구성하였다. 
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그림 6-13  살포장치에 사용된  펌프모터의 기동전류와 역기전력의 실체

  그림 6-12에는 펌프세트와 펌프헤드를 분리해낸 모터몸체(bare motor)를 보
였는데 모터축을 커플링으로 연결하고 엔코더(S30-5-0100-ZV, Metronix, 100 
ppr)를 장착하여 회전속도를 측정하였다. 회전속도는 데이터 로거(CR850, 
Campbell Scientific Ltd.)의 카운터를 이용하여 엔코더의 펄스수를 계수하여 
분당회전수(rpm)로 환산하였다.  

가. 기동전류

  5장에서 고찰한 바와 같이 펌프모터의 기동전류는 5A를 상회하였으므로 모터
드라이버는 간헐적으로 DSP의 프로그램 작동을 정지시켰다. 이는 모터드라이브 
보드의 보호 장치의 정상적인 작동으로 단락 회로 보호, 과전류 보호, 저전압 
보호 그리고 고온도 보호등이 포함되어있다. DRV8412 는 모터 스타트 업 같은 
과도전력 부하동안 장치 종료를 방지하는 전류 제한 회로가 있어 R3023의 저항
을 기본(default, 150kΩ)을 43kΩ으로 변경하였다. 프로그램 가능한 과전류 검
출기는 조정 가능한 전류 제한과 보호 수준이 다른 모터의 요구사항을 충족 하
였다.
 

  그림 6-14는 과전류, 저전압 및 과열 보호 모드의 회로도이다. DRV8412가 
제공하는 과전류, 저전압 감지 출력신호(/FAULT)와 과열 감지 출력신호
(/OTW)를 표시하기 위한 LED On/Off 회로이다. DRV8412는 컨트롤 전원
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(GVDD_X, VDD)이 저전압 감지 기준 레벨 이하(Typ. 9.8V)로 떨어지거나, 
OC_ADJ 핀에 연결된 Pull-down 저항값으로 결정되는 전류기준치 이상의 과전
류가 감지되면, 출력을 Hi-Z 상태로 전환하고, /FAULT 핀으로 Low 신호를 출
력하게 된다. 또한 그림 6-13에 보인 역기전력은 상기한 과전압과는 상관없이 
대전류 장치에서 일어나는 현상으로 제어보드의 신호를 교란하면서 메인 프로세
서를 멈추게 하였다. 

                그림 6-14 모터드라버의 과전류 보호회로 

나. 회전수 응답

  상기 실험에서 얻은 지면속도에 대한 모터의 회전수(rpm)의 반응을 그림 
6-15에 보였다. 이번 실험은 펌프를 구동하기 직전에 실시한 사전 시험의 의미
를 가지고 있었다. 자동비행을 바탕으로 허용된 전 지면속도 범위에 대하여 반
응의 정도를 보려 하였다.  
  PWM 평균 전압 또한 같이 비교하여 나타냈는데 최고 속도 5.0 m/s에서 평
균전압은 11.2V를 출력하고 모터는 2,750 rpm의 회전수를 보였으며, 출력전압 
최저한계 7.8V에서 1,750 rpm을 나타내었다. 지면속도에 대한 출력전압은 즉
각적이었으며 그 지연시간을 측정할 수 없었는데 이는 지연시간이 있다면 샘플
링 간격 0.1sec 이내 임을 뜻한다. 또한 전압출력에 대한 모터의 반응 또한 즉
각적이었다. 카운터의 샘플링 간격 또한 0.1 sec로서 특별한 지연으로 생기는 
모터구동에 문제점은 없었으며 펌프의 구동에도 같은 결과를 예상하였다.   
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                 시작 1                                  비행 2 

                  비행 3                                정지 4
      그림 6-15  지면속도에 대한 모터 회전속도와 PWM 평균 전압의 반응 정도 

 

그림 6-16 모터구동의 실험에서 지면속도에 대한 PWM 출력과 모터 회전수의 관계
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  그림 6-16은 그림 6-15에 보인 모터구동 실험결과의 일부를 지면속도와 출
력전압 및 모터회전수와 대비하여 상관그래프로 나타내었다. 전압 및 회전수의 
반응은 일차 선형 관계식으로 나타났으며, 이는 정용량펌프인 다이아프램 펌프
를 사용하는 무인  회전익기의 살포시스템으로는 바람직한 일이다. 여기서 살포
지면속도에 비례하여 모터회전수 즉 펌프의 토출량이 비례하여야 한다는 변량제
어의 원리를 상기해야 한다. 전압의 최저 및 최고의 범위는 11.2/7.8 = 1.4로 
로 제한되므로, 살포속도 또한 1.4 이내로 제한되어야 한다. 

               
그림 6-17  모터구동 실험에서 출력 평균 전압과 
모터의 회전수와의 관계 

  그림 6-17은 상기 같은 실험에서 출력전압과 모터의 회전수의 관계를 나타냈
다. 이는 펌프를 구동하는 DC모터의 특성을 보여 주는 것으로 실험 평균 전압 
범위 7.4～11.2V에서 1,800～2,750 rpm의 반응을 선형으로 나타내보였다. 정
용량 펌프는 일반적으로 회전수에 따라 토출량이 비례하지만, 압력이 상승하면
서 토출량 증가율이 줄어들 가능성이 있다. 따라서 회전수와 토출량이 선형적으
로 비례할지에 대하여 검토할 필요가 있었다. 

 4. 펌프와 노즐 압력의 응답 

   농용  회전익기에 장착되어 실제로 살포에 사용되는 펌프-모터 세트를 이용
하여 지면속도에 대한 압력의 반응을 알아보기 위하여 시스템에 압력변환기
(pressure transducer)를 다이얼 압력계와 함께 장착하였다. 노즐로 살포를 시
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행 할 경우 계속 물을 보충해야하는 번거로움 때문에 연구목적상 노즐에서의 배
출되는 물을 약액탱크로 회수하여 연속적으로 사용할 수 있도록 하였고 장착된 
4개의 광범위 쌍선형 노즐 (twinjet: TJ60-650134VS, 0.416L/min @207 kPa, 
Spraying systems Co.)의 배출량을 총합한 양 정도의 범람형노즐 (Flood jet: 
TF-VS2.5, 1.628L/min @207 kPa, Spraying systems Co.)을 장착하였다. 
압력은 펌프의 출구가까이에 압력변환기(PX181-100G5V, Omega Eng’g Co., 
Ltd.)를 장착하여 측정하였고, 데이터 로거(CR850, Campbell Scientific Ltd.)
의 A/D를 통하여 저장하였다. 

  그림 6-18  무인 헬리콥터 살포장치의 약통과 펌프에 장착된 압력변환기와 게이지

  
  그림 6-19는 사용된 압력변환기(PX181-100G5V)의 보정식을 구하여 센서출
력을 압력(kPa)으로 변환하여 기록하였다. 각각의 보정식은 센서의 여자(勵磁)전
압(excitation volt)에 따라 달리 쓰이는 보정식을 나타내었으며 압력센서는 
12V의 여자전압에서 0～100 psi (700kPa)의 전압에 대해 1～5V의 출력을 내
는 센서이다.  
    



- 146 -

            

 그림 6-19 압력변환기 PX181-100G5V의 보정식

  그림 6-20은 지면속도에 대한 펌프의 토출압력의 반응을 보았는데 전압의 출
력은 정상적이었으나 맥동(fluctuation)과 캐비테이션(cavitation)이 문제로 대
두되었다. 맥동은 일반적으로 공기실을 설치하여 완화하는 방법이 있고 캐비테
이션은 관로시스템에 공기가 혼입되지 않도록 대책을 세우는 것으로 해결할 수 
있다.  

                 (a) 맥동                            (b) 캐비테이션 
       그림 6-20 지면속도에 대한 반응으로서의 PWM 평균전압과 노즐압력 

  이러한 맥동의 문제는 그림 6-21에 보인 바와 같이 공기실(air chamber)을 
출구에 설치함으로써 완화시킬 수 있었다. 그림 6-22는 맥동현상에 대한 공기
실의 영향을 보여주는 예이다. 공기실이 설치되기 전에는 15-20kPa (2-3psi)정
도의 압력변화를 보이던 시스템 압력이 3-7kPa (0.5-1psi)정도의 폭으로 완화
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되었다. 그러나 맥동이 완화된 반면 지연시간이 길어진 것을 알 수 있었다.

     그림 6-21 펌프 출구 근처에 설치된 공기실과 장착된 측정 장치의 배치예 

그림 6-22 공기실을 설치하기 전(a) 과 설치한 후(b) 맥동이 완화되는 현상의 비교

  맥동을 해결하기 위한 방편으로 공기실을 설치한바 공기의 압축성
(compressible)으로 인하여 노즐에 압력이 형성되는 시간이 길어졌음을 나타내
고 있다. 유체에 압력이 전달되는 시간은 유체물리적으로 노즐에서 압력이 형성
되기 까지 필요한 시간으로서 어느 정도의 시간이 필요할 것으로 생각되었다. 
이는 처음에 압력이 생성되는 과정에서 생기는 문제점이며 계속 압력을 가하는 
도중에는 문제가 되지 않았다.
  그림 6-23은 상기한 현상에 대하여 정밀한 지연시간을 계측하기 위하여 전압
의 스텝입력을 가하였고 반응으로서 압력센서 및 펌프압력의 형성 과정을 확대
하여 비교하였다. 공기실이 없는 경우(a)는 0.8 sec 정도의 지연시간을 보였고 
반면 공기실을 설치하면 2.4 sec의 긴 지연시간을 보였다. 항공 살포는 살포의 
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단속이 빈번히 시행하므로 이러한 긴 지연시간은 변량제어에 균일도에 큰 오류
의 원인이 될 수 있다. 따라서 공기실의 설치는 변량제어 시스템에 허용되지 않
았다. 

             (a) 공기실이 없음                      (b) 공기실 설치
그림 6-23 전압의 스텝 입력에 대하여 공기실의 설치가 압력의 형성지연시간에 미치
는 영향 

제 2 절 속도변이와 허용범위

1. 속도변이의 평가

  방제속도 즉 지면속도를 등속으로 유지하려는 노력은 조종자에게 살포작업의 
애로사항으로 파악되었다. 숙련된 조종자는 많은 시뮬레이션 연습과 실제비행의 
경험으로 등속을 유지 하려고 노력하게 된다. 수동비행(manual)과 자동비행
(auto pilot) 그리고 안내비행(guidance)의 조건에서 변이의 정도를 알아보기 
위하여 목표속도(V0)를 4.2 m/s로 설정하고 세가지 방법으로 비행한 결과의 속
도변이 값을 분석하였다. 조종자의 숙련정도는 시험에서 주 변수 요인인데 연구
목적상 고숙련경험자에 의하여 실시되었다. 

가. Manual pilot 속도변이

  그림 6-24에 표시된 네 번의 수동(manual)비행 반복은 비행을 시작하여 가
속하고 적색 네모로 표시된 직선 50m 구간에 대하여 최선의 조종으로 목표속
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도에 맞추어 가상 살포 후 복귀하는 과정이다. 복귀 시에는 목표속도에 맞추지 
않았으므로 속도변이의 분석은 직선 구간 10 sec에 대하여 percent range(%)
를 계산하였다. 여기서 percent range(PR)는 목표속도에 대한 최대편차를 퍼센
트로 정의하였다.  

                반복 1                                반복 2

                반복 3                                 반복 4      
   그림 6-24 50m 직선 살포구간의 숙련된 조종자에 의한 수동(manual) 등속비행 

  

  표 6-2에 보인 수동 비행에 대한 등속도 추구에 대한 속도변이의 분석 결과
는 비교적 안정적인 비행조종이 었음을 알 수 있었다. 수동에 의한 평균 비행 
속도는 4.64 m/s으로 목표 속도에서 0.44 m/s 초과하였고 속도의 표준편차
(sd)는 0.21이고 CV는 4.45%로 다소 높게 평가되었다. 목표속도에서 얼마나 벗
어나 있는가를 나타내는 percent range(PR)은 평균 18.1%였으므로 본 연구의 
허용범위를 넘어섰다. 이는 비행 중 속도에 대한 정보가 전무하여 전적으로 느
낌으로 속도를 가늠하였기 때문이었다.  
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나. Auto pilot 속도 변이

  그림 6-25에 표시된 다섯 번의 자동비행(auto pilot) 반복은 수동의 경우와 
같은 경로를 거치되 자세제어만의 도움을 받으며 숙련된 같은 조종자에 의하여 
비행을 시작하여 가속하고 적색 네모로 표시된 직선 50m 구간에 대하여 최선
의 조종으로 목표속도에 맞추어 가상 살포 후 복귀하였다. 
 

                   반복 1                                반복 2

                 반복 3                                 반복 4

                반복  5

   그림 6-25 50m 직선 살포구간의 숙련된 조종자에 의한 자동(auto pilot) 등속비행
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 표 6-2에 보인 자동 비행에 대한 등속도 추구에 대한 속도변이의 분석 결과는 
수동보다 안정적인 비행조종이었다. 자동 조건에서의 평균 비행 속도는 4.69 
m/s으로 목표 속도에서 0.49 m/s 초과하였고 속도의 표준편차(sd)는 0.09이고 
CV는 1.92%로 수동 보다 낮은 변이를 보였고 우수한 비행으로 평가되었다. 목
표속도에서 얼마나 벗어나 있는가를 나타내는 percent range(PR)은 평균 
19.6%였으므로 수동과 마찬가지로 본 연구의 허용범위를 넘어섰다. 이는 수동
과 같은 이유로 비행 중 느낌으로 속도를 가늠하였기 때문이었으나 어떤 방법으
로 비행속도를 모니터링 함으로써 수정할 수 있게 된다면 변량제어와 함께 쓸 
수 있는 방법이 될 것으로 생각된다.

다. 안내비행의 속도변이

  그림 6-26에 표시된 다섯 번의 안내비행(guidance) 반복은 같은 경로에서 비
행을 시작하여 가속하고 적색 네모로 표시된 직선 50m 구간에 대하여 경로비
행후 숙련된 같은 조종자에 의하여 복귀되었다. 
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  표 6-2에 보인 안내 비행에 대한 등속도 변이의 분석 결과는 매우 안정적이
며 목표속도에 근접한 비행이었다. 안내비행 조건에서의 평균 비행 속도는 4.22 
m/s으로 목표 속도에 대한 에러는 0.02 m/s 였고, 속도의 표준편차(sd)는 
0.08이고 CV는 2.00% 로 자동 비행과 비슷한 결과를 보였고 목표속도에는 매
우 근접하였다. Percent range(PR)은 평균 6.54%였으므로 본 연구의 허용 범
위 내에 있었다. 

                반복 1                                  반복 2

                 반복 3                                 반복 4

                    반복 5

  그림 6-26 50m 직선 살포구간의 숙련된 조종자에 의한 안내등속(waypoint) 비행
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그림 6-27 

  표 6-3의 시스템에 따른 비행속도의 질을 비교하면, 수동(manual)과 자동
(auto)은 속도를 모니터링 하지 않으므로 인하여 목표속도에 근접한지 아닌지를 
판단할 수 없어서 평균 속도는 두 경우 모두 목표속도보다 높아서 PR값이 각각 
18.1 및 19.6%로 나타났으나, 자동제어(auto pilot)의 도움을 받은 경우는 수동
에 비하여 작은 속도변이를 유지하였다. 자동 비행(auto pilot)과 안내비행 
(guidance)은 거의 같은 속도 변이를 보였지만 안내비행 만이 목표속도에 근접
하게 비행할 수 있었다. 그림 6-27은 상기한 세가지 시스템에 대한 50m 구간
에서의 속도변이를 시각적으로 표현하였는데 변이의 정도와 목표속도에서의 오
차를 볼 수 있었다.
  본 실험에서는 넓은 허용변이폭(A=0.19)의 조건이었으므로 모든 반복에서 속
도변이 허용폭 이내에서 전압의 출력과 이에 따른 펌프의 압력이 잘 추종하였음
을 알 수 있었다. 결론적으로 조종자에게 적절한 비행속도의 모니터링의 방법을 
제공한다면 자동 비행도 변량제어 시스템과 함께 사용될 수 있음을 제시하였다. 
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Ground 
speed 
(m/s)

PWM 
mean
volt(V)

Nozzle
Press-
(kPa)

Square 
root P

Expected
flow rate

Lpm)

A(상한) 5.0 11.2 300 17,3   1.53

B(목표) 4.2 (target) 10.1 250 15.8   1.40

C(하한) 3.4 9 210 14.5   1.28

Ratio
A/B 1.19 1.11 1.2 1.095 1.095

Remark A=0.19 
BH=3200
BL=2500
Min 9V 

dashed 
black line   

표 6-3 지면속도와 출력전압과 노즐압력의 비례관계와 예측한 노즐 토출량의
       비율  (실험 조건 : Vsup=12V, V0= 4.2 m/s, A=0.19)

2. 속도변이의 범위와 제한

  살포작업에 있어 작목이나 작업시기에 따라 단위면적당 농약의 사용량 즉 살
포율( )의 처방(prescription)에 따라 살포를 시행한다. 변량살포 제어기술의 
원리는 살포율( , L/min)을 일정하게 유지하기 위해 살포 비행속도(V, m/s)에 
비례하여 노즐의 분무율(, L/min)을 가감하여 처방된 살포율을 균일하게 성
취하는 것이다. 분무율()은 노즐의 압력( )의 제곱근에 비례하므로 실험에서 
지면속도에 비례하여 반응한 출력전압과 펌프의 회전수와 노즐의 토출량이 비례
하는가를 검증해야 한다. 실험목적상 노즐의 토출량을 직접 측정하기보다는 압
력을 측정하여 기록하였으므로 지면속도에 비례하여 반응한 출력전압과 펌프의 
회전수와 노즐의 압력이 토출량과 비례하는가에 대하여 검증하고자 하였다.
  표 6-3에는 목표속도 (V0)가 4.2m/s, 허용범위 (A)가 0.19 그리고 전원전압  
(Vsup)으로 12V를 가한 조건에서 실험한 변량제어 실험에서 얻은 데이터를 바탕
으로 서로 변수간의 비례정도를 표시하였다. 실험의 속도 허용변이 폭이 0.19였
으므로 목표 지면속도(target speed)에 대한 상한치의 비(A/B)는 1.19이며 실험
에서 얻은 해당 압력의 비는 1.2였다. 따라서 제곱근의 값은 1.095로서 지면 속
도범위 1.19에 많이 못 미치고 예상되는 토출량도 그 수준을 넘지 못하게 되었
다. 이는 속도 변이에 대응하는 실제 PWM 출력전압과 펌프압력이 부족하기 때
문이다. 

  



- 155 -

Allowed
flow rate

Lpm)

PWM 
mean
volt(V)

Nozzle
Press-
(kPa)

Square 
root P

Allowed
Ground 
speed 
(m/s)

A(상한)   1.54 11.8 305 17,5 4.6 

B(목표)   1.40 10.3 255 16.0 4.2 
(target)

C(하한)   1.26 8.7 205 14.3 3.8

Ratio
A/B 1.1 1.15 1.19 1.095 1.1

Remark @Supply
 volt=12V

BH=3650
BL=2500

solid 
red line   

A=0.10 
limited
range

표 6-4  실제 반응하는 출력전압과 노즐압력의 비례관계와 가능한 지면속도 범위
      (A)의 계산 (작동조건 : Vsup=12V, V0= 4.2 m/s)

   
  이에 표 6-4에서 현실적으로 구현 가능한 비례제어의 속도범위를 고찰하였다. 
그 속도 범위의 한계는 전원전압의 모터전압 상한과 미립화가 일어나는 노즐압
력을 발휘하게 할 수 있는 최저 출력전압의 하한에서의 노즐의 토출량 범위이
다.  따라서 전원전압 12V에 대하여 노즐의 노출량의 비는 1.1였으므로 이에 
대한 지면속도의 허용범위 또한 1.1로 제한되어야 한다. 

         
 그림 6-28 지면속도의 범위와 출력전압에 따른 노즐
압력 (노즐 토출량)의 범위의 제한 (Vsup =15V)

  따라서 이와 같은 한계를 극복하는 방법의 하나로서 전원전압을 15V 까지 올
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리고 프로그램의 버퍼값을 최대치인 3,750에 가깝게 올리는 방법이다. 살포에 
사용되는 펌프의 모터는 정격으로 12V를 사용하도록 되어 있지만 일반적으로 
DC모터는 약 30% 증압 하여 가할 수 있는 것으로 되어 있고 모터(HC-2203)의 
제원에는 9～15V를 가할 수 있도록 제원에 제시되어 있다. 
  그림 6-28에는 전원전압을 15V로 증압한 이후에 실험한 데이터를 바탕으로 
지면살포 속도와 출력전압 및 노즐 압력을 표시하였는데 흑색파선 (black 

dashed line)의 범위는 목표속도(V0)가 4.2 m/s에서 허용 속도범위(A)를 0.19
로 설정한 경우이다.  그러나 상기한 고찰에서와 같이 허용속도범위를 줄여 적
색실선 (red solid line)으로 버퍼값을 조정하면 실용적인 살포유량을 얻을 수 
있다.  이때 허용 살포 지면속도 범위(A)는 0.13정도가 가능하게 된다. 
   이와 같은 고찰은 제 4장에서 고찰한 바와 같이 (목표속도)와 A(제어범위
율)에 의하여 결정된다. 예를 들면 목표속도()는 4.6 m/s 으로 하고 제어범위
율(A)은 0.13으로 설정하면 속도에 따른 버퍼값의 반응을 그림 6-29와 같이 예
상할 수 있다.
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                                           식 (6-1)

 여기서,   ××,     ∆
 ,      이다.

  제어 프로그램에 적용된 관계식 (5-2)를 식 (6-1)에 다시 보였다. B의 범위는 
모터 구동전원(Vsup)의 최대변이 가능폭을 나타내며 BU는 모터가 감당할 수 있
는 최대전압에 의해 제한되고 BL은 모터가 구동하여 노즐의 미립화가 일어나는 
하한선을 의미한다. 따라서 는 실용적으로 고정된다. 속도변이의 허용범위
(A)는 넓을수록 숙련된 조종자가 목표속도에 맞추려는 노동강도를 줄일 수 있
다. 절편의 값(K)은 속도변이 허용범위(A)에 관련되며 기울기(F)는 목표속도(V0)
와 A에 의해서 결정된다.
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 공백
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제 1 절 변량제어 시스템의 구현
  
  상기한 5장의 변량 제어장치와 6장의 변량제어 실험에서 고찰한 내용들을 바
탕으로 변량제어 시스템을 현실적으로 구현하는데 있어, 시스템 구성의 종합적
인 결정과 적정의 변수들의 결정에 관한 핵심적인 결과를 검증하고 판단하는 과
정이 필요하였다. 즉 맥동의 문제와 목표속도의 조정과 속도변이의 범위 등과 
실용적 시스템의 구성을 고찰하고 이를 바탕으로, 살포실험과 살포율 균일도에 
대한 검증이 행하여졌다.

1. 펌프의 맥동과 지연 

  펌프 압력의 맥동의 문제를 공기실을 설치하여 해결하려 하였음을 6장에서 
고찰하였다. 캐비테이션의 문제는 해결하였지만 맥동의 문제는 실제 살포 비행
에서 단속(on-off)을 시행함에 있어서 초기 압력의 형성에 있어 심각한 지연현
상이 있음을 알게 되었고 이러한 현상을 실제 시스템에서 확인하고자 하였다.
  공기실내의 공기 압축성(compressible)으로 인하여 노즐에 압력이 형성되는 

지연시간이 존재하였다. 유체에 압력이 전달되는 시간은 유체 물리적으로 노즐
에서 압력이 형성되기까지 필요한 시간으로서 일정 시간이 필요하였다. 이는 펌
프작동 초기에 생기는 현상으로 연속적으로 펌프가 작동하면 문제되지 않는 지
연시간이지만 살포구간을 비행할 때 주기적으로 작동하는 펌프의 단속(on-off) 
작업은 살포거리 약 10～15 sec의 소필지 거리에서 심각한 살포 오류를 초래될 
것으로 예상되었다.
  그림 7-1에는 공기실을 설치한 경우의 펌프의 반응을 보였다. 나타난 바와  
같이 각 반복에서 살포펌프가 기동(on)될 때 지연이 일어났으며 그 시간은 5장
의 예비 실험에서와 같이 2～3 sec를 나타냈다. 펌프를 멈추는 단절(off)시점에
서는 순간적 감압으로 반응하므로 지연의 문제를 보이지 않았다. 따라서 공기실
을 제외 할 수밖에 없었으며 대안으로 전압출력에 대한 칼만필터를 사용하여 압
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력 반응을 완만하게 유도하였다.

                   반복 1                                  반복 2

             반복 3                                  반복 4
그림 7-1 맥동의 문제를 해결하기 위하여 공기실(air chamber)을 장치한 후 지면속도
       에 반응하는 출력전압 및 펌프압력 (전원전압 Vsup =15V, A=0.087)

2. 칼만 필터링 

  이와 같이 유체 물리적 방법으로 해결하지 못한 맥동의 문제에 칼만 필터를 
적용하였다. 칼만필터에는 상태변수 공분산(Q)과 측정오차 공분산(R)을 적절히 
적용함으로써 전압출력의 파동정도를 안정시킬 수 있다. R이 증가하면 칼만이득
(K)이 감소하고 측정값의 반영이 줄어들어 예측치의 변화가 즐어들고, Q가 증가
하면 칼만이득이 증가하면서 추정값의 반영이 증가한다. 따라서 맥동을 완만하
게 하기 위하여 지면속도에 대한 출력전압값의 변화를 줄일필요가 있었고 R값
은 크게 Q값은 작게 할수록 완만한 결과를 얻게 된다. 프로그램에 적용된 칼만
필터의 공분산들의 값은 R=100와 Q=1를 사용하였다(표 7-1). 이후 Q의 값을 
0.01 으로 낮추어 더욱 완만함을 추구할 수 있으나 또한 지연이 나타나게 된다.  



- 161 -

//vra kalman filter

Speed_kalman.q = 0.01;

Speed_kalman.r = 10;

Speed_kalman.x = 0;

Speed_kalman.p = 0;

A0 = 0.087;

void FO_kalman_update(KALMAN* state, double measurement)

{

  //prediction update

  state->p = state->p + state->q;

  //measurement update

  state->k = state->p / (state->p + state->r);

  state->x = state->x + state->k * (measurement - state->x);

  state->p = (1 - state->k) * state->p;

}

표 7-1 지면속도에 대한 전압출력을 완만하게하기 위해 프로그램에 사용된 칼만 필터 

                반복 1                                반복 2

                반복 3                                 반복 4
그림 7-2  속도에 대하여 칼만필터를 적용하여 출력전압을 안정시키므로 안정된 노즐
         압력 (Vsup =15V, A=0.089, 칼만 공분산 R=100, Q=1)  
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  그림 7-2는 물리적인 공기실을 제거하고 칼만필터를 적용한 실험으로써 그림 
7-1과 비교할 때 지연시간이 매우 짧아 진 것을 알 수 있었고 약 0.2～0.3 sec 
의 지연시간이 측정되었다. Q=0.01정도 줄일 때 측정치에 대한 반영이 느려지
면서 압력이 더욱 안정이 되었으나 지연시간은 다시 늘어나기 시작하였다.

3. 목표속도의 설정과 조정 

  살포 작업속도 즉 비행 지면속도의 결정은 살포율( ) 즉 단위면적당 살포된 
양을 유지하기 위하여 보정(calibration)하는 과정에서 결정된다. 일반적으로 헬
리콥터 비행특성상 와류를 형성하지 않고 하류풍(down wash)이 미립자를 잘 
목표작물에 이송하는 작업을 할 수 있는 14～18km/hr 속도의 범위에서 비행살
포하는 것이 바람직하다.  
  

 ×


×

                                  식 (7-1)

여기서  : 노즐의 분무율 (L/min)

   : 살포율, L/ha

 W : 유효작업폭 (m)

 V0 : 비행(살포작업) 속도 (m/s)

 위의 식(7-1)은 식 (5-1)을 변형한 형태로서 살포속도를 보정하는 식으로 노즐 
한개의 단위시간당 분무량( )이 230 kPa(33.3psi)에서 0.49 L/min의 토출량

을 보이는 노즐을 장착하고 있고, 예를 들어, 붐에 설치된 노즐이 4개이고 유효 
작업폭이 7m, 300평(0.1 ha)에 1 L를 살포하려고 하는 경우, 살포율은 
1/0.1=10 L/ha이고 목표 비행속도는 4.67 m/s 즉 16.8 km가 된다. 이와 같
이 때때로 목표속도는 조건에 따라서 변경 될 수 있으므로 손쉽게 변경될 수 있
어야 한다. 
  이어서 목표속도(V0)를 결정하면 PWM출력을 위한 버퍼값(B)의 결정이 프로그
램 상에서 관계식 (5-2)를 근거로 이루어진다. 속도 허용범위(A)는 6장에서 고
찰한 바와 같이 적정값이 0.13으로 고정되며, 버퍼값의 상한(BU) 및 하한(BL) 값



그림 7-3  변량제어 프로그램에 목표속도(V0)를 설정하기 위한 두 가지 방법 (a) 조
종기의 VR 다이얼과 (b) 모터드라이브에 설치된 디지털 선택스위치.
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은 각각 3650과 2200으로 설정되므로      로 고정된다.

  그림 7-3에서 보인 것과 같이 두 가지 방법으로 제시되었다. 첫 번째 방법은  
조종자가 편리에 따라 조정할 수 있도록 조종기 VR 다이얼(VR-B dial knob, 
CH8)에 지정하였으며 변량 다이얼은 중심에서 양쪽으로 12개 단계의 선택이 가
능하였다(그림 7-3(a)). 따라서 중심 4.6 m/s을 중심으로 좌우로 1클릭씩 변경
하면 0.135 m/s의 증감이 가능하여 최저 2.98 m/s (10.7 km/hr) 및 최대 
6.21 m/s (22.4 km/hr)의 목표속도의 설정이 가능하였다. 그림 7-4(b)에 보인 
디지털 선택 스위치는 16단계(0～F)의 선택이 있어 같은 속도 범위에서 7을 중
심으로 0.23 m/s의 증감이 가능하여 최저 2.99 m/s 그리고 최고 6.44 m/s의 
설정이 가능 하였다.  핵심 프로그램은 표 7-2에 제시되었다.

4. 속도변이와 적정 허용범위

  살변량살포 제어기술의 원리는 살포율( )을 일정하게 유지하기 위해 살포 비
행속도(V0)에 비례하여 노즐의 분무율()을 가감하여 처방된 살포율을 균일하
게 유지하는 것인데, 6장에서 고찰한 바와 같이 지면속도의 넓은 허용범위는 노
즐의 미립화조건과 모터의 정격전압 등에 의하여 제한된다. 이는 속도 변이에 
대응하는 실제 PWM 출력전압과 펌프압력이 요인 조건에 의하여 제한되기 때문
이다. 
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double V0;  // 목표속도 

double A0;  // V0의 변이 폭 

double F0;  // 버퍼설정 기울기

double K0;  // 버퍼설정 절편

int cnt; int SPEED;  int pspeed; 

char txbuffer[10]={0};

for(;;)

{ if(Flight_config==3)   //spray off

{        SPEED = 0;  // 속도 0으로 설정 

if(pspeed-SPEED>50){

SPEED = pspeed - 50;

         }

if(SPEED < 0){ SPEED = 0;

}

}

else if(Flight_config==1)   //spray on

{

//NED로 부터 속도 구하기

sa = dsquare(nav.North)+dsquare(nav.East);

sb = dsqrt(sa);

// vra kf 칼만필터 변수 찾기 

FO_kalman_update(&Speed_kalman, sb);

V0 = ((EdgeCount3>>9)+14); //VR input 

F0 = 1450/(2*A0*V0)*100;

K0 = 3650-(1450*(1+A0))/(2*A0);

SPEED = (double)Speed_kalman.x*F0+K0;

if(SPEED>3650){

SPEED = 3650; // maximum

}else if(SPEED<2200){//2448

SPEED = 2200; // minimum initialization

}

if(pspeed-SPEED>50){// 이전값과 50 이상 차이

SPEED = pspeed - 50;

}else if(pspeed-SPEED<-50){

SPEED = pspeed + 50;

}

}

pspeed=SPEED; // 현재 모터값을 이전 모터값으로 대체 

표 7-2  목표속도 설정 프로그램으로 핵심 계산식이 적색으로 표시되었다. 
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Allowed
flow rate

Lpm)

PWM 
mean
volt(V)

Nozzle
Press-
(kPa)

Square 
root P
( )

Allowed
Ground 
speed 
(m/s)

A(상한)   1.58 14.5 300 17.3 5.2 

B(목표)   1.40 11.6 230 15.3 4.6 
(target)

C(하한)   1.22 8.8 170 13.5 4.0

Ratio
A/B 1.13 1.25 1.30 1.13 1.13

Remark @Supply
 volt=15V

BU=3650
BL=2200 25-45 psi   

 A=0.13 
  limited
  range

표 7-3  전원전압을 상승시키고 지면속도 변이 범위를 조정한 후의 출력전압, 노
즐압력 및 예상 토출량에 대한 비율을 바탕으로 계산한 허용 속도변이 범위(A) 

  그림 7-4에서 제시한 바와 같이 실용 시스템에서 발휘할 수 있는 적정 속도 
변이범위(A)는 0.13 정도로 결정되었다. 이론적인 선형모델과 실제 PWM 출력 
전압을 비교하였으며 대응하는 노즐압력이 현실적이며 실용적인지를 판단하였
다. 따라서 표 7-3에 정리한 바와 같이 유량의 변이가 ±13%가 가능 하므로 속
도의 변이가 목표 속도 4.6 m/s (16.5 km/hr)를 기준으로 ±13%의 변이를 허
용할 수 있게 되었다. 이에 전원전압을 15V로 사용하면 PWM 출력의 평균전압 
14.5V에서 8.8V 사이에서 버퍼 값에 따라 DC모터 제어가 가능하게 되었고, 대
응하는 노즐의 압력은 300 kPa 에서 170 kPa 사이에서 변화하게 되었다.

그림 7-4 전원전압을 상승시키고 지면속도 변이 범위를 조정한 후의 이론적 및 실제적 
펌프의 압력반응 
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제 2 절 시스템의 운용

1. 실용 변량제어 시스템의 운용  

   연구의 계획단계로부터 상용시스템을 적용할 것인가 자체 개발품을 이용할 
것인가에 대하여 검토하였고 상용시스템의 채용에 대하여 다양한 구성을 검토하
였다. KAIST의 개발품인 Highest-R2 모델을 적용함에 있어서 장점은 모든 
S/W의 수정이 가능하여 적응성과 유연성을 기대하는 것이었다. 또한 단점은 상
용제품보다 기술 도입료가 고가였으며, S/W의 세부적인 내용을 지속적으로 대
응해줄 개발자의 도움이 가능하지 않다는 치명적인 단점 때문에 상용제품을 선
택하였다. 
  시스템형태에 대한 다음 단계의 판단사항은 개발  회전익기 자체의 특성에 맞
춘 또한 자세제어 시스템이 변량제어시스템과 연결(linked)되어 있어 타 항공방
제기에는 적용할 수 없는 맞춤형 변량제어시스템(그림 7-5)을 개발할 것인가 아
니면 좀더 개방적인 시스템이 개발방향인가에 대한 판단이었다. 변량방제제어 
장치를 실용화하고 상용화하기 위해서는 현재 사용중인 타 헬리콥터에도 사용이 
가능한 독립적(stand alone) 시스템을 고려하였다. 소필지에 대한 가속시간을 
줄이기 위하여 적용한 스테비바레스 헤드시스템은 나름대로 도움이 되었지만 이
후 펌프의 기동(on) 지연시간에 비하여 크게 문제가 되지 않는 판단이었다. 따
라서 스테비바레스 헤드시스템 또는 관행적인 헤드 시스템모두에 적용할 수 있
는 범용헬기에 적용가능한 실용 변량제어시스템(그림 7-6)으로 운영될 수 있을 
것으로 생각되었다. 
  이러한 범용 헬기용 변량 살포제어시스템은 안내 등속시스템(guidance)시스
템이 없는 농용헬기의 운영에도 사용될 수 있을 것으로 판단되었다. 조종자가 
숙련되어 어느 정도의 속도감각을 가지고, 즉 등속살포의 경험이 있는 조종자가 
자체 헬리콥터의 자세제어를 갖춘 상태에서 목표속도에 맞춰 등속추구 비행을 
한다면 변량방제 시스템은 균일한 살포율을 제공할 것으로 생각된다. 
  그러나 6장의 속도변이 실험에서 고찰하였듯이 현재 비행속도에 대한 데이터
를 관측하고 있어야 할 것으로 생각된다. 즉 목표속도에 대한 감각은 편차를 수
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반하고 현속도를 알지 못하면 속도를 조절할 수 없기 때문이다. 따라서 어떤 방
법으로든지 비행속도를 모니터링 함으로써 속도를 목표속도에 접근할 수 있게 
된다면 변량제어와 함께 쓸 수 있다. 모니터링의 방법에는 연속적으로 속도를 
이어폰으로 알려주는 청각적인 방법과 조종기에 속도를 표시할 수 있는 Eagle 
Tree®의 dash board 같은 상품을 적용할 수 있다.

그림 7-5  연구목적에 맞게 개발된 스테비바레스 헬기와 통합된 
변량제어시스템 

  
  또한 GPS 만의 지면속도는 거칠고 오류가 있지만 변량제어에 적용하여 쓰기
에 문제없을 것으로 생각되며, 관성센서 (IMU)를 추가한 INS 속도는 정밀하고 
오차가 적은 고급기술이므로 변량제어 시스템이 저가로 가야하는 상황이라면 
IMU+GPS가 통합된 시스템을 쓰기보다 고급 GPS로부터 지면속도를 추출하여 
변량제어시스템에 적용할 수 있다. 단기적으로 상용화가 필요하다면 그림 7-6에 
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제시한 시스템과 같이 범용 헬리콥터에 적용할 수 있도록 독립적이며 저가시스
템이 될 수도 있다. 이 독립된 시스템은 항공 방제장치의 모터 전원에 연결만 
하면 작동할 수 있겠다.    

  

  그림 7-6 실용적이며 독립적을 상품화가 가능한 범용헬기 적
용 변량제어시스템

  그림 7-7은 상기한  맞춤형 통합 변량제어시스템 (그림 7-5)과 저가 범용 변
량제어시스템 (그림 7-6)의 중간정도 되는 시스템으로서 등속 안내시스템 
(guidance)과 INS 지면속도 모니터링 시스템이 갖춰져서 모든 형태의 헤드에 
적용할 수 있는 체계이다. 이는 변량제어시스템이 헬기의 자세시스템과는 연결
시키지 않고 독립적으로 사용될 수 있도록 개발목표가 세워진 것으로 현재 연구
에서 최종적으로 얻어진 시스템이다. 즉 일반헬리콥터에 안내등속시스템
(guidance waypoint)을 적용시킴으로써 정밀한 변량살포 제어할 수 있는 중간
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형 안내시스템 적용 변량제어 시스템인 것이다. 

그림 7-7  범용헬기가 안내시스템(guidance)를 장착하고 있을 경우의 
독립적으로 적용 가능한 상용 변량제어시스템

  
2. 포장 비행 실험

 

  시스템을 운영하는 방안에 대하여 고찰한 바에 따라 안내시스템(guidance)을 
적용한 맞춤형 변량제어 시스템과 숙련된 조종자에 의한 자동제어(auto pilot) 
등속비행을 이용하여 비살포 비행을 시행하였다.  
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가. 안내시스템(guidance) 등속비행

그림 7-8은 금호강 둔치에 안내시스템(guidance)의 도움을 받아 등속살포를 시
행하는 모습과 지상제어기 (GCS: ground control station)에서 ‘Click Go’ 모
드를 실행함으로써 스크린에 나타나는 안내비행 프로그램의 캡쳐화면을 보였다. 
그림 7-9(a)와 그림 7-9(b)는 비살포 비행의 두 번 반복을 보였는데 첫 번째 반
복은 연속살포이며 두 번째 반복은 살포 구간에서 펌프를 단속(on-off) 하는 살
포를 시행하였다. 그림 7-9는 살포 구간의 GPS 경로를 나타냈으며 백색 사각형
은 살포구간을 구글맵에 중첩하여 보였다. 그림 7-10은 대응하는 비행에 대하
여 지면 살포속도에 대한 반응으로 PWM 평균 전압과 노즐압력을 보였다.  

그림 7-8 금호강 둔치에서 행한 안내시스템(waypoint)을 이용한 살포 비행

                  (a) 연속살포                       (b) on-off 살포구간 
  그림 7-9 안내시스템을 이용한 살포 등속 구간 비행에서의 GPS 궤적과 살포구역을
         구글맵에 중첩하여 보였다.  
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  연속살포에서는 지연의 문제를 보이지 않았으나 기본압력(약 170 kPa)에서 
맥동의 문제를 보였다. 칼만 필터를 적용하였으나 저압에서의 물리적 맥동의 일
부가 남아 있는 것으로 판단하였다. 그러나 살포구간에서의 펌프의 단속의 경우
에는 맥동이 일어나는 기본 압력이 없었으며 펌프가 기동(on)순간에 약간의 지
연현상을 감지할 수 있었다. 이는 지난 6장에서 고찰 했던 지연시간이 있었다. 
지면 살포속도는 약간의 변이를 보이며 목표속도 4.6 m/s (16.5 km/hr)에서 
크게 벗어나지 않았다. 따라서 출력전압은 12V 정도에서 유지되었으며 대응하
는 노즐 압력은 240 kPa 근처에서 변이에 따라 약간씩 변동하였다.  

                (a) 연속살포                       (b) on-off 살포구간 
그림 7-10 안내시스템을 이용한 구간등속비행의 연속살포와 구간살포의 결과 

나. 숙련된 조종의 등속비행 (auto-pilot) 

  그림 7-11은 숙련된 조종자에 의해서 자동(auto pilot)비행으로 등속을 추구
하는 과정을 보였다. 상기한 시스템 중 안내시스템(guidance)의 도움 없이 등속
을 추구하여 변량제어 살포시스템을 적용하는 경우이다. 지상제어기(GCS)은 감
시시스템으로 활용이 가능하며 항공방제기의 움직임을 모니터링 할 수 있다. 
  그림 7-12(a)와 그림 7-12(b)은 안내시스템 비행과 같은 실험으로 자동비행
의 비살포 비행의 두 번 반복을 보였다. 첫 번째 반복은 연속살포이며 두 번째 
반복은 단속살포이다. 그림 7-12는 살포 구간의 GPS 경로를 나타냈으며 살포
구간을 구글맵에 중첩하여 보였다. 그림 7-13은 대응하는 비행에 대하여 지면 
살포속도에 대한 반응으로 PWM 평균 전압과 노즐압력을 보였다.  



- 172 -

그림 7-11 금호강 둔치에서 행한 숙련자에 의한 등속비행과 살포비행의 모니터링 

          (a) 연속살포                       (b) on-off 살포구간 
      그림 7-12  숙련자에 의한 등속 구간 비행에서의 GPS 궤적과 살포구역 

            (a) 연속살포                       (b) on-off 살포구간 
그림 7-13 숙련자에 의한 자동비행의 구간등속비행의 연속살포와 구간살포의 결과 

  안내시스템과의 연동의 경우와 비슷한 결과로 기본압력(약 170 kPa)에서 맥
동이 보였고, 펌프의 기동(on)순간에 약간의 압력형성 지연현상을 감지할 수 있
었다. 지면 살포속도는 안내시스템의 경우보다 더 큰 변이를 보이며 목표속도 
4.6 m/s (16.5 km/hr)를 상회하거나 못 미친 결과를 보여 주었는데, 이는 조
종자가 목표속도를 느낌으로만 추구하기 때문으로 6장에서 고찰한 바와 같이 
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지면속도의 모니터링 시스템이 필요하였다. 따라서 노즐 압력은 9～13V 사이에
서 지면속도의 변화에 따라 변동하였으며, 대응하는 압력은 180～250 kPa 사이
에서 변동하였다.  

제 3 절 살포 실험과 균일도 분석

1. 변량제어 살포 실험 

  그림 7-14는 변량살포 제어장치의 살포패턴 측정 및 균일도 평가시험을 위해 
사용된 테스트베드이다. 테스트베드의 제원과 구성은 3장에 제시하였고 그림 
7-15에 보인 살포기에는 개발된 VRA모듈과 쌍선형 노즐 (twin-flat fan:  
TJ60-650134VS, 0.11gpm @30psi, Spraying Systems Co.) 4개가 장착되었
고 거리는 중심으로부터 430mm와 950mm 이다. 살포는 총 2회를 시행하였고 
각각 안내 시스템(waypoint)에 의한 등속비행과 숙련된 조종자에 의한 자동제
어 등속추구 비행을 실행한바 모두 변량제어시스템을 작동시켜 살포하였다. 

      그림 7-14  변량살포 시스템의 살포패턴과 균일도 측정을 위한 테스트베드

  본 살포의 최종 분석 목표는 살포 거리에 따른 살포율의 균일도를 평가하는 
것으로 금호강 둔치 포장에 그림 7-16과 같은 패턴 샘플링 레이아웃을 설치하
였다. 각 라인의 감수지 샘플링 거치대(rack)의 전 길이는 960cm로서 감수지띠 
(WSC: water sensitive card, Ciba-Gaigy, 25mm×500mm)를 중심으로부터 
양쪽으로 각각 9장(450cm)씩 라인 별로 총 18장 즉 전길이(900cm)에 부착하였
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다. 각 라인은 살포 시점으로부터 25, 30, 35, 40, 45m 거리 위치에 설치하였
으며  제1 비행은 안내시스템(guidance)의 도움으로 등속비행하여 남동에서 북
서쪽으로 진행하였다. 제2 비행은 숙련된 조종자가 자동비행으로 등속추구비행
을 북서에서 남동으로 비행하였다. 각 비행은 복귀비행을 하지 않았는데 이는 
오류살포가 중첩으로 일어나 패턴이 누적되지 않도록 하기 위함이었다.
 

       그림 7-15   변량살포 실험을 위해 구성된 VRA 모듈과 방제장치 

      

그림 7-16  변량제어 살포 패턴과 균일도를 측정하기 위한 금호강 둔치에 설치된 샘플
링 레이아웃 
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  그림 7-17은 살포 당시에 풍속과 풍향 등 기본적인 기상상태를 종합측정기 
(Krestrel 4500, NK Inc.)측정하여 나타내었는데 풍속은 1 m/s 이하 였으며 
풍향은 북서 방향으로 측풍이 없어서 살포 패턴에 큰 영향이 없었을 것으로 판
단된다. 

         
그림 7-17 변량제어 살포 균일도 측정실험 중 풍향 및 풍속
기록 

  
2. 살포 비행과 감수지 샘플링

그림 7-18은 상기한 제 1 및 제 2 비행의 장면을 보였는데 제 1 비행은 안내비
행 (guidance)과 지상모니터링 시스템(GMS) 장치들이며, 제 2 비행은 숙련자에 
의한 자동비행으로 모니터링 시스템이 작동하였다. 

         (a) 제 1비행 (guidance)             (b)  제 2비행 (auto pilot)
그림 7-18  안내시스템을 이용한 등속살포와 숙련조종자에 의한 자동 등속살포 장면 
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  그림 7-19는 지상제어시스템(GCS)에 의한 안내(guidance)비행과 자동비행에 
대한 지상 모니터링 시스템(GMS)의 캡쳐화면을 보이고 있다. 안내비행에는 목
표속도와 고도 그리고 현재속도 및 전원전압 등이 표시되고 있으며 모니터링 시
스템에는 GPS위치 NED속도, 방위각 및 지면살포속도 등을 감시할 수 있다. 그
림 7-20은 제 1비행과 제 2비행 과정의 농용  회전익기 살포기의 모습으로 지
면에는 패턴 샘플링 거치대가 보인다. 그림 7-21은 살포가 누적되지 않도록 한
쪽 방향으로 진행하며 살포를 실시한 GPS 경로를 나타내 보였는데, 상기한 바
와 같이 제 1 비행은 안내시스템 등속 비행하여 남동에서 북서쪽으로 진행하였
고, 제 2 비행은 자동비행으로 등속추구 비행을 북서에서 남동으로 비행하였다. 
. 

         (a) 제 1비행 (guidance)             (b)  제 2비행 (auto pilot)
그림 7-19 안내시스템과 숙련 조종자에 의한 살포시 안내비행(waypoint) 시스템의 
‘Click Go’ 명령과 지상모니터링  시스템(GMS)의 캡쳐화면.

      (a) 제 1비행 (guidance, NW)          (b)  제 2비행 (auto pilot, SE)
그림 7-20 안내시스템을 이용한 등속살포와 숙련조종자에 의한 자동살포 비행 장면  



- 177 -

 

살포방향

살포방향

       a) 제 1비행 (guidance, NW)          (b)  제 2비행 (auto pilot, SE)
     그림 7-21  안내시스템과 숙련조종자에 의한 변량제어 살포 구간의 GPS 궤적   

  그림 7-22은 제 1비행과 제2 비행에서 살포구간에서 펌프가 on 하였던 10～
12 sec 시간 동안에 대한 지면 살포속도와, 출력전압 및 펌프의 압력의 반응을 
보였다. 제 1 비행은 안내비행으로 목표속도에 근접하여 살포를 하였고 살포속
도의 변이도 거의 없어 보였다. 그러나 제 2비행에서는 속도허용 범위에는 들었
으나 변이는 상당히 있어보였고, 펌프의 반응은 비례적이었으며 지연문제도 상
기한 고찰과 같이 0.5-0.8 sec 정도였다. 이와 같은 두 비행에서 살포된 미립자
는 그림 7-23과 같이 감수지에 포집되었고 각 비행에서 90장의 감수지는 비닐
봉투에 밀봉되어 이후 분석을 위해 보존하였다 (Azimi, 1985; Alley, 1991).

  



    그림 7-23 길이 9m의 감수지 패턴 샘플링 거치대가 살포거리 5m 간격으로 
     설치되었고 매 살포 비행에서 90장의 50cm 길이 감수지 띠가 수집 보존되었다. 
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           (a) 제 1비행 (guidance)             (b)  제 2비행 (auto pilot)
     그림 7-22  안내시스템과 숙련 조종자에 의한 변량제어 살포 구간의 
               속도변이와 이에 대한 전압출력 및 노즐 압력 반응    

 

그림 7-24 이미지 입자 분석기(SV-35, Sometech, Inc.)와 분석프로그램(i-Solution)
   으로  단위면적에 남겨진 입자의 총갯수, 면적과 퍼센트를 분석하였다.  
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                 (a) guidance                     (b) auto pilot

3. 살포 패턴과 균일도의 분석

   살포비행에서 수집한 감수지의 입자흔적은 현장에서 즉시 밀봉하여 보존하고  
입자 분석을 위하여 면적 대비 87배의 이미지를 획득하였다. 그림 7-24에 보인 
이미지 분석기(SV-35, Sometech, Inc.)와 분석프로그램(IMT i-Solution ver. 
7.3)으로 입자의 면적을 측정하였는데, 분석면적은 1 cm2 (74,000 pixels)의 단
위면적에 수집된 입자의 면적을 재어 퍼센트 피복율(percent coverage, %)로 
표현하였다. 문턱값(threshold)은 자동모드로 분석하였으며 50cm 길이의 감수
지에서 10cm 간격에서 샘플링 하였다. 각 살포 비행에 대하여 다섯 라인에서 
18개의 감수지와 10cm 간격으로 5개의 샘플을 분석하였으므로 모두 900 영상
을 분석하였다  (Last, 1987; Barry 등, 1978). . 
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            그림 7-25   25-45m 비행 거리에서의 2D 및 3D 살포패턴
  
그

림 7-25에서 보인 두 가지 시험비행에서의 살포 패턴은 제 1비행에서는 25m 
에서 45m 라인으로 비행하였으므로 패턴의 왼쪽이  회전익기 동체의 왼쪽과 
일치하였으나, 제2 비행에서는 45 m에서 25 m 라인쪽으로 비행하며 살포하였
으므로 패턴그림의 왼쪽이  회전익기 동체의 오른쪽이다. 전체적인 패턴은 가운
데가 오목하게 들어간 전형적인 쌍선형(twin flat fan)노즐의 패턴형태이며 노즐
의 위치를 조절하거나 살포 고도를 높이면 다른 형태의 패턴이 형성될 수 있다 
(Kang et. al., 2008). 평균 피복율은 약 15%정도였다. 

guidance

표 7-4 안내시스템(guidance)을 이용한 제 1 살포비행에 대한 각 위치의 기본 통계
와 거리별 평균과 CV(%)
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autopilot

표 7-5 숙련된 조종에 의한 제 2 자동(auto pilot) 살포비행에 대한 각 위치의 기본 통
계와 거리별 평균과 CV(%)

  본 연구의 관점은 개개의 패턴에 대한 분석보다는 거리별 피복율의 변이계수
가 안정적이어서 변량제어 시스템의 살포가 균일한지 또한 속도변이에 대한 살
포율의 보상이 가능한지에 대한 분석이다. 
  표 7-4는 안내시스템을 이용한 제 1비행에 대한 통계분석으로 각 라인별 평
균 피복율에 대한 CV값을 산출해보면 1.69%를 얻었다. 이는 거리별 시간차이
를 두고 살포한 라인간의 우수한 균일도를 보여준다. 표 7-5는 숙련된 조종자가 
자동제어로 등속을 추구한 제 2비행에 대한 통계분석으로 각 라인별 평균 피복
율에 대한 CV값을 산출해보면 3.20%를 얻었다. 제 1비행의 균일도보다는 상대
적으로 낮았지만 살포의 실험에서는 10%이하에서 균일하다라고 판단할 수 있
다. 
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 공백
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구
분

연도 연구개발의 목표 연구개발의 내용 

◆ 스테비바레스 헤드형식 
적용설계 농용 회전익 기체
의 개발

▷ 무인헬기 제어기 사용 실태조사
▷ 스테비바레스 헤드의 설계 및 개발 
▷ 농용 회전익기의 동작성 개선 기체의 구성

◆ 소필지 균일살포 등속제
어 시스템 적용 및 개발

▷ DJI-ACE 자료 및 최적 변수 분석
▷ 상용 자세제어 모듈의 시뮬레이터 적용 
▷ 구간 비행 모듈의 등속제어 적용 

◆ 스테비바레스 헤드형식 
적용설계 농용 회전익 기체
의 개발

▷ 농용 회전익기의 테스트베드 기체 구성
▷ 비례제어(VRA) 균일 방제장치 개발
▷ 등속 균일살포 및 비행작업의 효과측정 

◆ 소필지 균일살포 등속제
어 시스템 적용 및 개발

▷ 농용헬기 등속 자세제어 모듈 적용
▷ Waypoint 등속 구간비행 적용 및 개발 
▷ 등속 비행작업의 비행 동특성 평가

1. 연차별 연구개발의 목표 및 내용

  본 연구의 목표는 농용 무인 회전익기에 스테비바레스(stabibarless) 헤드부 

설계를 적용하여 동작성을 개선하고, 상용 제어기를 적용하고 변량살포기를 개

발하여 소필지 균일살포를 구현함으로써 작업효율을 제고하고 정밀방제를 도모
하는 등속 살포 무인 항공방제 회전익기를 개발함에 있다. 
  이러한 설계는 동작성을 향상시킬 뿐 아니라 고장율을 저감하고 여유동력을 
제공하여 안전성과 신뢰성을 제고할 것으로 생각되며 또한 상용 제어 시스템을 
적용한 제어시스템은 조종자의 작업효율을 제고하고 편리함을 도모하여 벼농사
는 물론 밭작물, 과수 등의 소규모 경사지의 정밀・안전방제에 이용되도록 할 
수 있다.
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구 분 해석 변수 기  준 결 과 

 등속제어

 스테비바레스 헤드 동작성, 지연시간  CIFER분석<0.1sec   0.3 sec

 자세제어 적정 이득결정  기체특성유지   유지

 구간경로 안내비행, 등속변이 오차  < 10%  CV 2%
(PR 6.54%)

변량살포
(VRA)

 균평기체 하향풍 거양테일부  균평유지   유지

 PWM 모터제어 모듈, 속도범위  노즐성능<10%   13%

 지면 속도신호 추출  기능에러<1%   유지

 살포량 분포, 감수지 흡착  <CV10%   <3%

기상/포장

 풍속, 간이 기상대  < 1~2m/s   조건유지

 풍향, head/tail wind  ±30° 이내   조건유지

 필지규모, 길이 50m  > 이상권장   유지

2. 평가의 착안점 및 기준

항목 세부평가항목 가중치
(%) 연구목표치

기본
구성
및 

평가

 무인헬기 제어기 사용 실태
 조사 및 분석

40

등속기술의 분석

 무인헬기 상용제어기술 
  자료 및 변수분석 제어변수의 분석

 등속제어 및 비행작업의 
 효과 측정 자세평가 및 살포평가

기체부

 농용 살포 회전익기 테스트
 베드 구성

40

기본 테스트베드 확립 

 등속 비행을 위한 스테비바
 레스 헤드부개발 헤드부 설계 및 개발

 전용 비례제어(VRA) 
 방제장치 개발 속도비례 균일 살포장치

제어부

 상용 자세제어 모듈(ACE)
 적용 및 평가

20

DJI-ACE 자세 제어모듈

 지상관제 및 등속 안내
 (guidance)모듈 적용    모니터링 및 제어 구현

 등속 자세제어 및 동특성
  평가

농용 회전익기의 행동
특성 평가
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3. 연구개발의 목표달성도

스테비바레스 
헤드형식 적
용설계 농용 
회전익 기체
의 개발

무인헬기 제어기 사용 
실태조사 100

농용 회전익기의 제어기 사용실
태 및 개발동향 조사.
자세조종 및 고도 유지의 애로사
항 조사, 자세제어기의 적용 및 
실무적 조사분석 

스테비바레스 헤드의 
설계 및 개발 100

농용 및 시뮬레이터 스테비바레
스 헤드 설계 및 장착
캐드설계를 통하여 링크시스템의 
간단화, 실뢰성 푸시로드 및 토크
서보의 수급

농용 회전익기의 동작
성 개선 기체의 구성 100

농용회전익기의 기체설계 및 구
성, 요소구성 및 시험비행
고출력 경량 엔진의 선발, 머플러
설계 적용, 트랜스미션의 설계, 
양력특성의 측정 및 분석

소필지 균일
살포 등속제
어 시스템 적
용 및 개발

DJI-ACE 자료 및 최
적 변수 분석 100

비행자세 제어장치의 최적 변수 
분석, 스테비바레스 적용 제어시
스템의 변수의 분석, 최적치의 연
구

상용 자세제어 모듈의 
시뮬레이터 적용 100

상용자세 제어모듈의 시뮬레이터
에의 적용 및 시험
스테비바레스 자세제어기의 시뮬
레이터 적용 및 비행시험 

구간 비행 모듈의 등
속제어 적용 100

구간 안내 비행 (guidance) 시스
템이 시뮬레이션장치 적용 비행
시험 및 데이터(지면속도) 수집
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스테비바레스 
헤드형식 적
용설계 농용 
회전익 기체
의 개발

농용 회전익기의 테스
트베드 기체 구성 100

  농용 회전익기의 테스트베드
  구성제작, 스테비바레스 헤드
  의 설계 및 제작 
  관행헤드의 비교기준 확보

비례제어(VRA) 균일
 방제장치 개발 100

  비례제어 방제장치의 구성 및
  적용시험, PWM 평균 출력
  전압, 노즐 압력의 살포량반응 

등속 균일살포 및 
비행작업의 효과측정 100

  살포작업 및 등속제어의 평가
  살포 분포 패턴 및 살포 거리
  에 따른 변이계수 측정/분석

소필지 균일
살포 등속제
어 시스템 적
용 및 개발

농용헬기 등속 자세
제어 모듈 적용 100

  등속자세 모듈의 농용 회전
  익기에의 적용, 살포속도의
  등속성 평가, 방응정도의 평가
  지연반응 시간의 평가

Waypoint 등속 구간
비행 적용 및 개발 100

 구간 안내시스템의 실용적용
 숙련된 조종자의 자동 등속
 추구 및 안내시스템의 등속  
  비행의 변이계수 비교

등속 비행작업의 분석
 및 평가 100

  세가지 변량제어시스템의
  제안과 이에 따른 살포시험 
  살포분포패턴 및 등속도
  성능의 분석 
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4. 관련분야 기여도

항목 연구 관련분야 기 여 도

기본
구성

 무인헬기 상용제어기술 
  자료 및 변수분석

- 상용제어기의 농용헬리콥터에의 적용 
- 제어변수의 적정값의 제시와 방법제시
- 영향요인 변수의 연구 필요성 대두

 등속제어 및 비행
 작업의  효과 측정

- 현행 무인헬기 살포 균일도의 평가 방법 
  과 필요성의 제시
- 등속제어 및 자세평가에 대한 필요성제시
- 살포효과의 제고 방법 및 연구의 필요성

기체부

 농용 살포 회전익기
 테스트베드 구성

- 기본 테스트베드 구성과 평가방법의 제시
- 살포기의 구성과 실증실험의 가능성  

 등속 비행을 위한 
 스테비바레스 헤드부
 개발

- 스테비바레스 헤드부 설계 및 개발
- 헤드부의 동작성 평가의 방법 제시
- 동작성의 반응 비교와 적정시스템 제시

 전용 비례제어(VRA) 
 방제장치 개발

- 속도비례 균일 살포장치 개발
- 독립적 상용 변량제어기 개발
- 펌프 및 모터의 반응 특성연구 

제어부

 상용 자세제어 모듈
 (ACE) 적용 및 평가

- 상용 자세 제어모듈의 적용성 제고
- 평가 및 제어 이득의 최적값의 결정
- 변량 농용헬기의 등속조종 방법의 제시

 지상관제 및 등속안내 
 (guidance)모듈 적용

- 모니터링 및 제어 시스템의 구성 
- 농용헬기에 등속제어기기 적용 방버 제시 
- 변량 시스템의 실적용 모델제시

 등속 자세제어 및 
 동특성  평가

- 실용적 모델의 제시
- 등속제어의 농용 회전익기의 행동특성평가
- 실적용 방법의 제시 및 실증 
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 공백
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1. 논문 성과 

  본 연구의 수행기간 중에 아래 표와 같이 2편의 학술지 게재논문 예정과 3편의 
학술대회 학술대회 논문을 발표하였다. 학술대회에서 발표한 2편의 논문은 2014
년도에 관련 학술지에 투고할 예정이다.

논 문 명 발간연
도 학술지명

균평기체 농용 무인헬리콥터의 순항비행 살포분포  2013 한국농업기계
학회학술대회

상용모듈을 이용한 농용 회전익기의 등속 방제 살포
시스템  2014 한국농업기계

학회학술대회
무인항공방제 균일살포를 위한 지면속도 비례변량제
어  2014 한국농업기계

학회학술대회
상용제어기를 이용한 농용헬리콥터의 자세제어의 적
용성평가(I) - 수동 및 제어 상태변수의 비교 -

 2014
 예정

농업생명과학
연구 

상용제어기를 이용한 농용헬리콥터의 자세제어의 적
용성평가(II) - 순항비행 및 요운동 제어특성 -

2014
 예정

농업생명과학
연구 

Uniform spray deposition using a variable rate 
application system for an unmanned agricul 
-tural helicopter

 2014
 투고

Transactions
of the ASABE

  무인 회전익기를 대상으로 하는 기존 논문은 군사연구용 장거리 감시 분야에 
치중되어 있으므로, 본 연구과제에서는 농용 무인 회전익기의 등속제어 및 변량
제어시수템을 농용 살포에 적용한 패턴 균일도에 관한 연구로서 결과를 관련 학
술지에 투고하였고 추가 게재 예정이다. 본 연구의 변량제어 기술을 적용한 몇 
가지의 변량제어 시스템을 적용하여 균일한 무인방제작업이 가능하도록한 최초
의 연구이다.

  무인 회전익기의 제어에 대한 논문 또한 군사용 전략적 목적으로 구현된 자율
주행, 지상감시 및 명령체계를 대상으로 하고 있다. 본 연구에서의 주된 연구범
위는 농용의 목적에 맞는 조종자의 편리성과 살포 효과의 균일성을 목표로 한 
연구로서 실용적인 연구가 포함되어 있다. 논문의 주제는 농용 회전익기의 변량
제어기 설계와 상용 자세제어 시스템의 적용에 초점을 맞추어 게재되었고 이는 
실용적인 논문으로서 교육 및 기술지도에 활용될 예정이다. 
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2. 특허 성과 

특 허 명 출원(등록)번호 출원국가

약액 살포용 회전익기   10-2013-0162458 대한민국

  무인 회전익기를 농작업 살포에 이용함에 있어서 작업비행(지면)속도의 변이에 
따른 단위면적당 살포량(살포율)의 변이는 약제의 낭비, 약해 및 효과를 감소시
키는 생산성 및 환경적 요인으로 작용해왔다. 본 특허의 목적은 살포구역의 균
일도는 살포율을 일정하게 유지하기 위하여 지면속도와 노즐의 살포량을 비례하
여 조절하는 것이다. 무인 회전익기에 거치된 약액통과 노즐이 장착된 살포붐과 
정용량 다아프램 펌프가 조합된 살포장치에 지면속도를 감지하는 항법장치와 그 
신호를 받아 모터의 회전속도를 조절하는 제어모듈로 구성된다.
  비례제어 기술은 정밀방제기술의 핵심이며 항공방제 기술에서도 예외일 수 없
다. 따라서 GPS 및 IMU으로 구성된 항법센서를 사용하여 살포속도를 감지하고 
이를 이용하여 살포량을 조제용량에 맞추고 균일한 방제가 이루어지도록 시스템
을 추구한다. 이 시스템은 선택사양의 처방사양 결정에 따른 고도의 정밀 농작
업을 가능하게 할 기초적인 인프라 기술이다. 
  변량제어기는 RF 송신기로써 제어가 가능하며 단지 방제속도의 측정과 적용
기술이 얼마나 효용적인가 하는 판단 만이 남아있다. GPS와 IMU(관성센서)가 
통합된 항법장치를 통하여 감지하고 계산한 지면(비행작업)속도에 비례하여 모
터모듈은 PWM(pulse width modulation)방식으로 DC모터를 제어하여 전압의 
크기에 따라 모터의 회전속도가 제어되고, 모터에 연동된 정용량 다이아프램 펌
프의 압력(유량)이 조절된다. 이러한 비례제어 기술은 작업비행(지면)속도의 변
이에 따른 단위면적당 살포량(살포율)의 변이를 줄여 약제의 낭비와 약해를 저
감하고 방제효과를 제고한다. 

  농용 무인 회전익기에 변량제어를 적용한 예는 아직 없으며, 본 연구에서는 
이를 최초로 적용하여 균일한 살포작업을 가능케 하며, 검증된 효과를 통하여 
제고된 성능을 발휘하는 무인 농용 회전익 기체가 될 것이다. 본 연구의 효과는 
무인  회전익기를 이용한 살포작업의 결과를 균일하게 유지할 수 있는 것이다. 
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3. 기술적 산업적 성과 

  농업용 소형 무인 회전익기와 이를 이용한 항공방제기술을 개발함으로써 벼농
사는 물론 채소, 원예, 과수 등의 고성능 기계화방제 작업이 가능하다. 따라서 
농용 회전익기를 이용한 무인 항공방제는 농작업의 새로운 패러다임으로 자리 
잡고 있다. 미량 살포방식으로 소규모 필지에 작업이 가능하고 부착률이 높으며 
살포입자의 비산을 크게 줄일 있어 정밀방제와 작업자와 환경을 동시에 생각하
는 지속적 농업이 가능하게 된다.  
  소필지에서 연속된 가속-감속-정지 일련의 조종으로 인하여 등속을 유지하기 
어렵고 살포효율에 있어 비균일 살포 및 안전성 등에 문제점이 제시되고 있는 
시점에서 스테비바레스 무인 회전익기는 새로운 항공방제기술이다. 과도한 노동
력투하와 방제작업의 기피현상 등이 심화됨에 따라 생력화된 저투입 적소 방제
가 가능한 항공방제작업 체계가 정립될 것이다. 일부 국가에서 개발된 농용 무
인 회전익기는 핵심기술의 도입이 어려운울 뿐 아니라, 관련분야 최초의 등속 
균일 살포작업이 가능한 농용 무인 회전익기의 시스템의 개발을 통하여 고성능 
효과적 방제작업으로 고품질의 농산물 생산과 생산비 절감 및 환경보전도 가능
할 것으로 판단된다. 1일 살포능력 20-30ha으로 30여명의 인력대체 효과가 있
으며, 총경지면적의 10%(약 20만ha)에 적용하면 연간 약 200대의 수요가 예상
된다. 소형 무인 헬기의 농업이외의 적용 분야는 많으며 상업용 촬영, 군경용 
감시 및 레저용 등으로 그 경제/산업적 파급 효과가 크며 장기적으로 연간 600
억 이상의 매출효과가 예상된다.
  이러한 기대와 더불어 스테비바레스 형식의 회전익기를 도입함으로써 살포기
능의 소필지 등속작업을 가능하게 함으로써 살포의 균일효과를 제고하며 조종자
의 편리한 제어를 제공함으로써 사고와 피로를 회피할 수 있다. 과도한 노동력
투하와 더불어 방제작업의 기피현상 등이 심화됨에 따라 생력화된 새로운 방제
작업 체계의 정립이 절실히 필요할 때에 등속제어 하는 소형무인 회전익기를 이
용한 방제체계를 개발하여 효율적이며 안정된 생산과 농업종사자의 작업환경을 
개선하고 생력화함으로써 품질 및 가격에서 경쟁력을 갖게 될 것이다. 운동역학
적인 기계적 설계와 개선은 상용제어기의 적용과 더불어 조종자의 편리에 부응
하고 고장의 가능성을 줄이며 습득하기 쉬운 농작업 시스템을 구현하게 될 것이
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다. 상용 제어시스템이 적용 개발된 무인 등속제어 회전익 기체는 참여기업에 
기술이전을 추진함과 동시에 살포의 균일성과 조종자의 편리성을 도모하는 등속 
농용 회전익기시스템은 DJI와의 기술협력을 통하여 국내 및 국외에 판매할 계획
이다.

  조종자 시험은 교통안전 항공기험처에서 실시하고 이론시험으로 지도조종자에
게 이론 20시간 강의확인과 사설 비행교육원이나 지도 조종자에게 비행실습교
육 12시간이후 단독비행 8시간 이수 확인후 실기시험을 치를 수 있다.이와 같이 
농용회전익기의 실용화를 위하여 공인성적 및 검사체제를 갖추고 있다. 
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  농용 회전익형 기체에 대한 연구와 사업은 제한적으로, 일본의 Yamaha 
Motors의 Rmax와 Yanmar의 ATH-3가 있으며 국내에는 유콘의 
RemoH-C100, 원신의 X-copter 및 한성 T&I의 ACE 정도가 있다. 미국, 캐나
다, 독일, 프랑스, 스웨덴, 오스트리아에서도 개발 생산 중에 있으나 농용전용  
회전익기는 일본과 한국이 주도하고 있다.
  그러나 최근 멀티콥터(muli-copter)를 바탕으로 ‘드론’의 상업적 이용이 대두
되고 있다. 무인항공기는 주로 군사용으로 개발, 사용되어 왔으나 다른 무기체
계와는 달리 군사용 외에 민간용도로도 여러 가지 분야에서 사용이 가능하다. 
하지만 민간 사용으로의 사용은 역사가 짧고 아직까지는 공역(空域)이나 주파수 
등 여러 가지 제약사항들로 인하여 사용에 한계가 있으나 점차 활용범위가 넓어
지고 있는 추세이다.
  민간 상용시장은 분명 커다란 잠재시장으로써 무인항공기를 개발•생산하는 관
계자들에게 욕심을 가지게 하지만 초기의 유인기와 마찬가지로 무인기의 완전한 
사용에 따른 성공과 사회적 지지를 얻기까지에는 기술적, 경제적, 정치적, 법률
적, 제도적, 심리적인 제반 장벽들이 극복되어야할 것이다. 그러나 최근의 무인
항공기 관렵업계와 전문가들에 의하면 무인기의 공공 및 민간 이용은 기술개발
과 함께 상기한 제약요소들의 원만한 해소가 이루어진다면 2010대에는 군용 시
장의 성장을 추월하고, 이후부터는 급격한 성장을 가져올 것으로 예상하고 있
다. 
 민간용으로는 주로 원격탐사, 민간통신중계, 환경감시, 밀입국감시, 산불감시나 
진화통제, 교통통제, 기상관측, 지도제작, 공중촬영 및 농사지원 등에서의 사용
이 기대되면서 어떤 분야에서는 이미 제한적으로 사용되고 있거나 사용을 위한 
개발과 실험이 활발히 진행되고 있다. 무인항공기의 사용은 크게 공공부문과 일
반 민간부문으로 나루 수 있다. 공공부문에서는 중앙정부 각 부처와 그 산하 기
관, 지방정부와 예하 조직기관들이 무인기의 잠재사용자로서 항공우주, 우편배
달, 각종 구조활동, 산림감시 및 진화, 태풍 및 기상관측, 강이나 하천의 공해물
질 폐기 감시, 핵 발전시설 모니터링, 국경 및 해안 감시, 범죄 용의자 추적 및 
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수색, 폭동진압, 교통상황 조사 및 전력선 점검 등에 이용이 가능할 것이며, 일
반 민간 부문에서는 저공위성과 같은 기능의 통신중계, 뉴스취재, 농업관리, 항
공방제, 사진촬영, 토지개발·건축, 해양·오일 및 광산업 등의 다양한 분야에 직·
간접적으로 매우 유용하게 이용될 수 있을 것이다. 
  특히 농업관리의 분야에서의 이용에 대하여 살펴보면 인공위성이 농업분야에 
운용되고 있으나 농작물의 습도, 해충 분포 등의 자료가 너무 광대하고 농부들 
개인에게 즉각적인 이익을 주기에는 반응시간이 너무 느려 효과가 적은 편으로
농장의 네트워크이나 농업사업을 세밀하게 관리하는 데 사용될 수 있다. 공중에
서 감지하는 자료가 각각의 농장에 거의 실시간으로 전송되면 농부는 필요한 시
기에 맞추어 농작물에 물을 주고 비료나 농약을 살포할 수 있을 것이다. 비료나 
농약의 살포는 사람이 직접 살포할 시의 화학물질 흡입 위험으로부터 농부의 건
강과 안전을 지킬 수가 있고 또 적기에 많은 면적을 손쉽게 살포할 수 있다는 
이점 때문에 일본 등 선진국에서는 이미 오래전부터 무인기를 사용해 왔는데, 
우리나라도 최근 들어 이에 대한 관심이 늘기 시작하여 농약 살포 등의 농사관
리에 무인기 사용이 늘어나고 있는 추세이다.
  변량제어에 대한 정밀농업의 관심은 점차 증대되고 있으며 Thomson 등 
(2009, 2010)은 처방전의 자료를 필지단위로 적용하는 연구와 실용화에 관심을 
갖고 있어 Houma Aviation 의 변량제어기(AutoCal II)의 토출량 반응에 대하
여 개선방법에 대하여 연구하였다. 요구되는 살포량과 실제 살포량과의 차이는 
지연시간에 의해서 나타나며 이를 줄이기 위한 노력이 있었다.
  MEMS(micro-electro Mechanical Systems) 기술을 이용한 관성센서들이 
개발되고 DSP(digital Signal Processor)와 같이 빠르고 효율적인 프로세서를 
바탕으로 정확하고 소형의 저가 IMU가 가능하게 되었다. 따라서 앞으로 더욱 
손쉽게 GPS를 통합한 AHRS(attitude and Heading Reference System) 시스
템들이 용이하게 적용될 수 있다. Integrated Dynamics Co., weControl, DJI 
등에서 UAV를 위한 비행제어시스템을 개발하여 판매하고 있으며, 대학 및 연구
기관에서 다양한 프로세서와 센서 등을 선택하여 비행조종 컴퓨터 시스템을 구
성하고 있다. University of Texas 와 KAIST 등에서는 범용 마이크로프로세서
를 이용하여 시스템을 구성했고 Beijing University와 SJTU에서의 AVR이나 
DSP와 같은 임베디드 프로세서를 이용하여 탑재 컴퓨터를 구성하고 있다.
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