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            초록
          
        

        
          This paper presents a trajectory optimization framework for six-degree-of-freedom (6-DOF) quadrotor precision landing that employs second-order cone (SOC) constraints to guarantee safe and physically realizable flight trajectories. Precision landing in confined or cluttered environments requires adherence to strict geometric and actuator feasibility conditions, such as maintaining approach angles within a landing cone and limiting thrust vector tilts defined by the fixed-motor configuration. However, directly embedding these nonlinear constraints into trajectory optimization remains challenging, as traditional inequality relaxations often degrade accuracy or increase computational burden. To address this, we develop a quaternion-based SOC-constrained trajectory optimization framework that explicitly enforces both a landing-cone constraint for safe approach geometry and a thrust-tilt constraint for actuator feasibility, solved efficiently using interior-point methods. Extensive simulation and hardware experiments with a Crazyflie 2.1 quadrotor equipped with Lighthouse positioning validate the proposed approach, demonstrating reliable precision landings and robust recovery from large initial attitude deviations. The results underscore the importance of explicit SOC constraint enforcement for achieving safe and autonomous quadrotor landing operations.
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      1. 서 론
      최근 자율비행체 기술은 물류 배송, 재난 구조, 시설 점검, 군사 정찰 등 다양한 산업 현장에서 빠르게 상용화되고 있다. 이러한 자율 비행 로봇의 핵심 역량은 비행 중 주변 환경을 정밀하게 인지하고, 그 정보를 토대로 안전한 비행 궤적을 계획하고 추종하는데 있다. 특히 쿼드로터(quadrotor)는 수직 이착륙과 안정적 호버링이 가능해 협소하거나 복잡한 공간에서도 정밀 착륙에 적합하다. 다만 이를 신뢰성 있게 달성하려면 접근 기하(예: 안전한 접근 각도) 뿐만 아니라, 추진 및 자세 한계 등 물리적 제약을 동시에 만족하는 실시간 6자유도(6-DOF) 궤적 생성 기술이 필수적으로 요구된다.

      컴퓨팅 하드웨어의 비약적 발전과 최적화 알고리즘의 정교화에 힘입어, 최적 궤적 생성(optimal trajectory generation)은 학계와 산업계 전반에서 빠르게 성숙하고 있다. 최근에는 자동차, 로봇, 무인기, 우주 발사체 등 다양한 시스템에서 해당 기법의 실시간 적용이 활발히 이루어지고 있다. 그럼에도 안전하고 정확한 착륙을 보장하려면, 안전한 접근 각도 유지와 같은 기하학적 제약과 고정 모터 구성에 따른 추력 방향 한계 등 물리적 제약을 동시에 만족하는 6-DOF 궤적 계획이 필수적이다. 특히 위치뿐 아니라 자세까지를 동시 제어해야 하므로 문제는 고차원 비선형 최적제어로 귀결되며, 이를 효율적이고 견고하게 해결하는 계산적 방법이 여전히 핵심 과제로 남아 있다.

      정밀 착륙은 본질적으로 복잡한 기하·물리 제약을 수반한다. 착륙 단계에서 비행체는 목표 착지점을 정점으로 하는 원뿔 내부로 접근해야 하며, 이는 장애물 충돌을 예방하고 급격한 자세 변화 없이 부드러운 하강을 보장한다. 동시에 고정 모터 구성에 따른 추력 방향 한계를 준수해야 하는데, 이러한 추력 방향 제약은 기체 자세를 간접적으로 구속하여 과도한 기동을 억제하고 궤적의 매끄러움을 확보한다. 이와 같은 제약들은 수학적으로 이차 원뿔(second-order cone, SOC) 제약으로 자연스럽게 표현될 수 있어, 최적 궤적 생성 문제에 효율적으로 통합이 가능하다.

      이차 원뿔 제약 조건은 마찰 한계, 자세 범위, 추력 크기·방향과 같은 안전·물리 제약을 간결하고 계산 효율적으로 표현하는 표준 도구로 자리 잡았다. 다만 6-DOF 정밀 착륙과 같이 회전 동역학(예: 회전행렬 C(q))과 추력 항이 곱으로 결합되는 문제에서는, SOC 제약 자체는 볼록(convex)임에도 불구하고 비선형 동역학 그리고 목표함수와의 결합으로 전체 최적화가 비선형·비볼록(nonconvex)으로 변한다. 기존 궤적 최적화는 주로 반복적인 Successive Convexification (SCP)을 통해 비선형 제약을 국소 선형화하고 신뢰영역(trust region)과 가상입력 등을 도입하여, 각 반복마다 전체 계획 구간에 대한 batch SOCP (Second-Order Cone Programming) 문제를 풀어 간접적으로 제약을 처리해 왔다. 그러나 매 반복마다 대규모 SOCP를 해석해야 하므로 계산 비용이 크고, 복잡한 결합 비선형성으로 인해 실시간 적용에는 구조적 한계가 존재한다. 한편 확률적 최적제어·정책탐색 계열에서는 경로적분 기반의 PI2 (Path Integral Policy Improvement) 등 기법을 통해 매개변수화된 상태 피드백 정책을 직접 학습함으로써 실시간 성능을 높이려는 대안이 활발히 모색되고 있다[1].

      본 논문은 이러한 한계를 극복하기 위해, Interior-Point Differential Dynamic Programming (IPDDP)에 SOC 제약을 내재화한 자체 개발 C++ 솔버인 CoManDO (Conic-Constrained Manifold Dynamic Optimizer)를 활용하여 6-DOF 쿼드로터의 정밀 착륙 궤적 최적화를 직접 해결한다[2]. 핵심 아이디어는 SOC 제약을 로그 배리어(log-barrier) 형태로 문제에 통합해, 반복적 선형화나 외부 SOCP 솔버의 호출 없이도 제약을 만족하는 최적 궤적을 산출하는 것이다. 이때, DDP 알고리즘의 stagewise Newton 업데이트는 perturbed KKT 선형 시스템을 풀면서 SOC 보완성(complementarity) 조건을 유클리드 조르단대수(Jordan Algebra)의 binary 연산(아다마르형 곱)과 Nesterov-Todd 스케일링을 통해 SOC 제약 블록과 선형 제약 블록으로 분리하여 처리한다. 뿐만 아니라, 선형 위치-속도와 사원수(quaternion)-각속도 기반 자세(attitude/orientation) 동역학을 단일 매니폴드 최적화 문제로 결합하여 동시적으로 다룬다.

      특히 본 연구는 3D 자세를 구속하는 추력 원뿔(thrust cone)과 3D 접근 위치를 규정하는 착륙 원뿔(landing cone)에 대한 SOC 제약을 동시에 반영하여 6-DOF 정밀 착륙 궤적을 산출한다. 제안 방법은 Crazyflie 2.1 나노 쿼드로터 기반 실환경 하드웨어 실험으로 검증되었으며, 그 결과 접근법의 실용성과 계산 효율성이 입증되었다.

    

    

  
    
      2. 배경지식 및 선행연구
      쿼드로터와 쿼드로터와 같은 6-DOF 시스템의 궤적 최적화는 위치와 자세를 동시에 고려해야 하는 고차원 비선형 최적제어 문제이다. 정밀 착륙에서는 동역학뿐 아니라 복잡한 기하·물리 제약을 반드시 만족해야 하며, 이를 표현하기 SOC 제약 Ax+b2≤cTx+d 형태를 널리 사용한다. 이 표현은 추력 한계, perception-aware line-of-sight (LOS) 제한 등 다양한 로봇 모델에 적용 가능하다. 본 연구는 안전한 접근 경로를 위한 착륙 원뿔과 자세–추력 결합을 반영한 추력 원뿔이라는 두 핵심 SOC 제약을 동시에 다룬다. 주목할 핵심은 SOC 제약 자체는 비선형이면서 convex임에도, 이를 6-DOF 비선형 동역학 및 비용함수와 결합하면 문제 전체가 비선형이고 nonconvex으로 변해 계산 복잡도가 크게 상승하고 반복법의 수렴성이 보장되지 않는다는 점이다. 따라서 이러한 결합 구조를 효율적으로 처리하면서 신뢰할 수 있는 수렴성과 실시간성을 동시에 확보하는 알고리즘 설계가 여전히 핵심 과제로 남아 있다.

      이 문제를 해결하기 위해 다양한 접근이 제안되어 왔다. 현재 로보틱스와 항공우주 분야에서 가장 널리 쓰이는 방식은 Successive Convexification[3,4]로, 전체 비선형 문제를 연속적인 convex 하위문제로 근사해 푸는 방법이다. [3]은 시야각(line-of-sight) 제약을 다루었고, [4]는 3-DOF와 6-DOF SCP를 결합한 2단계 파이프라인을 제안하였다. 그러나 SCP 기반 방법은 본질적으로 nonconvex 문제를 간접 처리하므로, 반복적 선형화와 고비용의 외부 SOCP 솔버 의존성 탓에 실시간성 확보에 한계가 있다. 한편 임베디드(마이크로컨트롤러) 환경을 겨냥한 연구[5]에서는 ADMM 기반 Conic-Tiny MPC를 통해 SOCP를 고속으로 해결하고, Crazyflie 실험으로 실시간 가능성을 보였다. 다만 이 접근은 ADMM-기반 Convex MPC에 초점을 두고 있어, 본 논문에서 다루는 6-DOF 궤적 최적화의 결합 비선형성을 직접 완화하는 데에는 제약이 있다. 이와 달리 DDP는 비선형 최적제어 문제에서 강력한 성능을 보이는 궤적 최적화 기법이다. 하지만 기존의 vanilla DDP는 equality 제약만을 다루며, SOC와 같은 inequality hard constraint을 처리하기 어렵다. 이러한 한계를 극복하기 위해 IPDDP[2]와 같이 DDP의 효율적인 backward/forward pass 구조에 interior point 방법론을 결합하여 부등식 제약조건을 직접 처리하는 방법이 제안되었다. 본 연구는 선행 연구들의 한계를 SOC-IPDDP[2] 기반 솔버를 활용하여 해결이 가능함을 보인다.

      본 논문은 SOC-IPDDP[2]를 쿼터니언 기반 6-DOF 동역학의 궤적 최적화로 확장한 C++ 솔버 CoManDO를 활용한다. 착륙 원뿔과 추력 원뿔이라는 두 핵심 SOC 제약을 logarithmic barrier function로 내재화하여 DDP 프레임워크—특히 backward pass—내에서 직접 처리함으로써, SCP 기반 접근[3,4]처럼 반복적 선형화나 외부 SOCP 솔버에 의존하지 않는다. 그 결과 제약 준수와 수렴 안정성을 유지한 채 계산 효율을 확보하며, 6-DOF 동역학과 복잡한 자세-위치 SOC 제약이 결합된 정밀 착륙 문제를 효과적으로 최적화할 수 있음을 시뮬레이션 및 실환경 하드웨어 실험을 통해 검증한다.

    

    

  
    
      3. 문제 정의
      
        3.1 상태 및 입력 정의
        본 연구에서는 표준 6-DOF 강체 모델링 접근법을 적용하여 쿼드로터의 시스템을 모델링한다. 본 시스템은 13차원 상태 벡터와 6차원 제어 입력 벡터로 표현된다.
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        식 (1)에서의 ⋅I는 관성 좌표계에서 표현된 벡터를 의미하며, rI=x, y, zT∈R3와 vI=vx, vy, vzT∈R3을 통하여 위치 및 속도 벡터를 나타낸다. 관성 좌표계에 대한 동체 좌표계의 자세는 qIBT=qw, qx, qy, qzT∈R4를 사용하여 쿼터니언으로 표현하며 ⋅B는 동체 좌표계에서 표현된 벡터를 의미하며 동체의 각속도는 ωB=ωx, ωy, ωzT∈R3으로 표현을 한다. 제어 입력은 식 (2)를 통하여 동체 좌표계에서 표현된 추력 벡터 fB=fx, fy, fzT∈R3와 모멘트 벡터 MB=Mx, My, MzT∈R3으로 구성한다.

      

      
        3.2 연속시간 시스템 동역학
        본 연구에서는 쿼드로터 시스템의 운동을 기술하기 위해 연속 시간 비선형 6-DOF 강체 동역학 모델을 사용한다[3]. 시스템의 상태는 관성 좌표계와 동체 좌표계에서 정의된 위치, 속도, 쿼터니언, 각속도로 구성하였다. 각 상태의 다음과 같이 표현된다.
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        식 (3)은 위치와 속도 관계를 나타내는 운동학식이며, 식 (4)에서의 CqIB는 식 (7)과 같이, 동체 좌표계에서 관성 좌표계로의 회전을 나타내는 쿼터니언을 변환한 회전 행렬이다.
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        식 (5)는 쿼터니언 기반의 자세 운동학식으로, 각속도 ωBt에 의해 자세 변화율은 식 (8)과 같이, ΩωB행렬을 통해 표현된다. 쿼터니언 운동학 행렬 Ωω∈R4×4는 각속도 벡터에 따라 정의되며, 벡터 곱은 skew symmetric 행렬 ω×∈R3×3을 사용해 표현된다.
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        식 (6)에서의 JB∈R3×3는 동체 좌표계에서의 관성 모멘트 행렬이다. m과 JB는 동역학 모델 매개변수이며 사용한 매개변수는 [Table 1]에서 정리하였다.

        
          [Table 1] 
				
          

          
            Aerial vehicle and simulation parameters setup
          
          

        

        
          
            	Mass, m
            	0.027 kg
          

          
            	Inertia Matrix, JB
            	diag(1.66,1.66,2.92)‧10-5
          

          
            	Gravity, gI
            	[0,0,-9.81]⊤ m/s2
          

          
            	Cost Weights wf, wM
            	1 × 10(-5),1 × 10(-4)
          

          
            	Prediction Horizon, N
            	100 (steps)
          

          
            	Timestep, Δt
            	0.1 sec
          

          
            	Total Test Time, T
            	10 sec
          

        

        

      

      
        3.3 6-DOF 궤적 계획 최적 제어 문제
        본 연구에서는 쿼드로터 착륙을 위한 6-DOF 궤적 최적화 문제(Optimal Control Problem)를 다음과 같이 정의한다. 목표는 주어진 시간 구간 [tI, tF]에서 초기 상태 xtI=xI로부터 최종 목표 상태 xtF=xF까지 제약조건을 만족하며 제어 입력의 에너지를 최소화하는 최적 궤적을 찾는 것이 목표이다. 여기서 tI는 초기 시간, tF는 최종 시간을 의미하며, 본 연구에서는 [Table 1]에서의 시간 구간에서 궤적을 생성한다. 최적화 문제는 다음과 같이 수식화 된다.
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        여기서 식 (9)의 Running cost lu는 제어 입력의 에너지를 최소화하도록 다음과 같이 설계된다.
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        식 (15)서 wf는 추력에 대한 wM는 모멘트에 대한 가중치이며 이러한 quadratic form 비용함수는 추력과 모멘트의 크기를 최소화함으로써 에너지 효율적인 착륙 궤적을 유도한다. 식 (10)은 쿼드로터의 6-DOF 연속시간 동역학 제약 조건이며 식 (11)는 경계 조건으로, xI는 초기 상태, xF는 목표 착륙 상태를 나타낸다. 식 (12)은 추력의 각 최소와 최대를 나타내는 nonnegative orthant 제약조건이다. 식 (13)은 추력 방향에 대한 SOC 제약조건으로, θmax는 동체 z축으로부터 허용되는 최대 기울기 각이며, 식 (14)는 착륙 원뿔 제약조건으로 γmax는 원뿔의 기울기 파라미터이다.

        이 문제를 해결하기 위해 본 연구에서는 CoManDO 솔버를 사용한다. CoManDO는 [2]에서 소개된 DDP를 Primal-Dual Augmented Lagrangian Interior Point 방법을 통하여 식 (12)-(14)와 같은 복잡한 제약조건을 logarithmic barrier function을 통해 효율적으로 처리한다.

        
          3.3.1 추력 제약조건(Thrust Cone Constraint)
          추력 제약조건에 대해 우리는 식 (2)에서 제어 입력을 동체 좌표계에서 3차원 추력 벡터 fB=fB,x, fB,y, fB,zT를 모델링한다. 이러한 벡터 표현 방식은 개별 모터의 추력을 직접 변수로 사용하는 방식에 비해 최적화 과정에서 3차원 합성 추력 벡터 f를 최적화함으로써 변수의 개수를 줄여 최적화 문제의 차원을 감소하여 계산 효율성을 높인다. 모터 수준의 세부사항에 기반하여 개별 모터 명령으로 변환하는 과정 control allocation 문제와의 분리를 가능하게 해를 조기에 제약하지 않고, 실현 가능한 추력 공간을 탐색할 수 있는 최대 자유도를 제공한다.

          그러나 쿼드로터는 네 개의 고정된 모터를 통해 추력을 생성하므로, 합성 추력 벡터가 임의의 방향을 가질 수 없다는 물리적 제약이 존재한다. 각 모터는 동체 좌표계의 z축과 평행한 방향으로만 추력을 생성하며, 네 모터의 추력을 합성하여도 결과적인 순 추력 벡터는 주로 z축 방향을 유지하게 된다. 이러한 물리적 한계를 수학적으로 표현하기 위해, 본 연구에서 [Fig. 1]에 나타난 바와 같이 식 (13)로 SOC 제약조건을 적용한다.
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            [Fig. 1] 
				
            

            
              Constraint Diagram: A diagram showing the quadrotor landing cone (green) and the thrust vector tilt cone (blue)
            
            

            

          

          식 (16)에서 θmax는 동체 z축으로부터 순 추력 벡터의 기울어질 수 있는 최대 각도를 나타내며, 고정 모터 배치에서 생성 가능한 추력 방향만을 허용한다. 즉, θmax = 30°으로 설정하면, 순 추력 벡터가 z축으로부터 30° 이상 기울어지는 해는 최적화 과정에서 배제되도록 유도한다. 이러한 접근법은 별도의 명시적인 자세 제약 없이도 안정적인 비행 자세를 유도할 수 있다.

        

        
          3.3.2 착륙 원뿔 제약조건(Landing Cone Constraint)
          착륙 원뿔 제약은 비행체가 착륙 지점을 향해 하강할 때 지정된 원뿔 영역 내에서 접근하도록 식 (14)와 같이 제한한다. 이는 장애물 회피와 안전한 하강 궤적 확보에 필수적이며, 특히 제한된 공간이나 복잡한 환경에서의 착륙 시 중요한 역할을 한다. 본 제약조건은 SOC 제약조건으로 정의할 수 있다.
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          식 (14)에서 rI,xyt는 식 (17)과 같이 rI,xyt=rI,xt, rI,ytT로 관성 좌표계에서의 수평 위치를 나타내고, rI,zt는 고도를 나타내며 γmax∈0∘,90∘는 [Fig. 1]와 같이 수직 z축으로부터의 최대 원뿔 반각을 의미한다. 이 제약조건은 비행체가 착륙 지점을 정점으로 하는 inverted cone 영역 내에서만 위치하도록 제한하며, 갑작스러운 궤적 변화나 급격한 각도의 하강을 방지한다. 원뿔 제약조건의 기하학적 특성은 비행체가 착륙 지점에 가까워질수록 허용 가능한 수평 편차가 선형적으로 감소하며 최종 접근 단계에서 위치 정확도를 자연스럽게 높이는 효과를 가져온다.

        

      

    

    

  
    
      4. 실 험
      본 장에서는 제안된 솔버가 쿼드로터 착륙 임무 수행 시 적용하는 SOC 제약 기반 궤적 계획 기법의 실험적 검증 결과를 다룬다. 먼저, 최적화 문제의 설정과 관련된 파라미터 선택, 제약조건 구성, 그리고 초기 상태 및 목표 상태 정의 등 솔버 구성 절차와 설정 과정을 구체적으로 기술한다. 이후, Crazyflie 2.1 쿼드로터 플랫폼을 이용하여 동일한 설정 하에서 수행된 시뮬레이션 환경 실험과 실제 하드웨어 실험 결과를 비교 및 분석함으로써 제안된 궤적 계획의 현실 적용 가능성과 일관성을 검증한다. 실제 하드웨어 실험에서는 [Fig. 2]의 3개의 Lighthouse 베이스 스테이션을 이용한 위치 측정 시스템으로 전역 위치와 자세를 보정하였다. 온보드 STM32F405RG MCU 에서EKF는 BMI088 IMU(가속도 및 자이로) 데이터를 약 500 Hz로, Lighthouse 위치/자세 데이터를 약 60 Hz로 융합하여 위치, 속도, 자세, 각속도를 추정한다. 이후 무선 라디오를 통해 위 장에서 생성된 궤적을 feedforward reference로 온보드 제어기에 전달되어 추종된다. 전송된 궤적을 내부 Mellinger 컨트롤러가 추종하며, 이를 통해 안정적이고 정확한 6D 상태 추정을 기반으로 최적화된 궤적을 수행한다. 마지막으로, 착륙 임무를 위한 SOC 제약조건을 활용하여 초기 기울기 각도로부터 회복하는 모습을 보인다.

      
        
        

        [Fig. 2] 
				
        

        
          Crazyflie Lighthouse setup: three base stations and a geometrically arranged sensor deck enable fully onboard 6-DoF pose estimation[6]
        
        

        

      

      
        4.1 SOC 제약 착륙(SOC Constrained Landing)
        
          4.1.1 솔버 출력 결과(Solver Outputs)
          본 연구에서는 Crazyflie 2.1 마이크로 쿼드로터를 사용한 정밀 착륙 임무에서 궤적 최적화 프레임워크를 확인한다. 비행체 파라미터와 최적화 설정은 [Table 1]에 상세히 나와 있다. 초기 상태는 rI0=1.0,1.0,1.0⊤ m로 설정되며 직립 자세(upright orientation)와 속도 0를 가진다. 다음으로 종단 등식 제약조건(terminal equality constraints)을 사용하여 비행체가 직립 자세로 원점에 속도를 멈추며 도달하도록 유도한다.

          최적화 문제 식 (9)은 솔버를 통해 해결되는 안전하고 실현 가능한 궤적 실행을 보장하기 위해 여러 SOC 제약조건을 통합한다. θmax = 40°를 갖는 추력 벡터 기울기 제약조건 식 (13)은 고정 모터 구성에서 실현 가능한 한계 내에서 순 추력 방향이 유지되도록 보장한다. 전체 추력 한계는 fmax, total = 0.64 N로 설정하였다. γmax = 60°를 갖는 착륙 원뿔 제약조건 식 (14)은 접근 각도를 제한하여 지나치게 가파른 하강을 방지한다.

          이러한 제약조건들의 조합은 물리적으로 실현 가능하면서도 최적에 가까운 착륙 궤적을 생성한다. 해당 궤적은 0.0616초의 연산시간을 통하여 생성이 되었으며 착륙 원뿔 제약조건은 비행체가 착륙 지점에 접근하면서 점진적으로 수평 편차를 줄이도록 강제하며, 추력 벡터 기울기 제약조건은 모터의 물리적 한계를 존중한다. 추력 크기 제약조건은 모터의 최대 출력을 초과하지 않도록 보장한다. 결과적으로 얻어진 최적 궤적은 [Fig. 3]에 나타나 있으며, 궤적은 초기 조건에서 시작하여 착륙 원뿔 내에서 하강하며, 모든 제약조건을 만족하면서 부드럽고 효율적인 착륙 궤적을 보여준다.

          
            
            

            [Fig. 3] 
				
            

            
              Optimal trajectory visualization: The red line shows the optimal trajectory computed, including position and orientation of the quadrotor, with visual indication of the landing cone
            
            

            

          

        

        
          4.1.2 시뮬레이션 실험 결과(Simulation Results)
          생성된 궤적은 실제 하드웨어로의 실험에 앞서 시뮬레이션을 통하여 궤적과 통신 파이프라인의 정상 작동을 검증한다. 본 시뮬레이션은 사용 예정 하드웨어인 Crazyflie 드론과 통신을 담당하는 CFlib 라이브러리 호환이 가능한[7] SITL (Software-In-The-Loop) Gazebo 시뮬레이션을 사용한다. 이런 시뮬레이션은 생성된 궤적이 실제 쿼드로터의 동역학 하에서 추적이 가능한지 확인하고 궤적을 전송하는 스크립트를 확인함으로써 실제 하드웨어의 손상을 방지한다.

          솔버에서 생성된 궤적은 CSV 파일로 저장되며, CFlib Python API를 통해 시뮬레이션된 드론에 전송된다. CFlib는 Crazyflie 드론과 무선으로 통신하기 위한 고수준 API를 제공하며, 명령 전송, 텔레메트리 수신, 파라미터 관리 기능을 지원한다. 제어기로는 자세를 포함한 궤적을 사용할수 있게 Crazyflie 펌웨어에 내장된 Mellinger 제어기를 사용하며 250 Hz 자세 제어기와 100 Hz 위치 제어기로 구성되어 full-state control을 제공한다[8]. [Fig. 4]에서 Gazebo내에서의 비행 결과는 [Fig. 5]에 나타나 있으며 통신 지연과 물리적 동역학에 의한 약 0.9초 시간 지연이 존재하지만, 시뮬레이션에서 계획된 궤적의 위치 및 자세를 성공적으로 추종함을 보여준다. 이를 통해 제안된 궤적 생성 및 제어 파이프라인이 실제 하드웨어에 적용 가능한 수준의 안정성과 일관성을 가짐을 확인하였으며, 동일한 스크립트를 기반으로 이후의 실제 하드웨어 실험을 수행하였다.

          
            
            

            [Fig. 4] 
				
            

            
              Gazebo simulation tracking: Capture of the Crazyflie tracking the planned trajectory full state in a Gazebo simulation environment
            
            

            

          

          
            
            

            [Fig. 5] 
				
            

            
              Trajectory comparison: optimal planned trajectory (red), Gazebo-simulated trajectory (blue), and hardware execution (green)
            
            

            

          

        

        
          4.1.3 실제 하드웨어 실험 결과(Real-World Hardware Results)
          실험은 SOC 제약조건 하에서 생성된 6-DOF 궤적을 쿼드로터가 하드웨어에서 안정적으로 추종할 수 있는지 확인하기 위하여 진행하였다. 하드웨어는 [Fig. 2] Lighthouse 위치 측정 시스템을 갖춘 Crazyflie 2.1을 사용하여 수행되었다. 사전 계산된 궤적은 시뮬레이션에서 사용한 동일한 CFlib 스크립트를 통해 전송되었으며, 동일한 Mellinger 제어기에 의해 온보드로 처리되었다.

          [Fig. 6]는 하드웨어 실험의 궤적을 보여준다. CoManDO 솔버가 feedforward reference generator로서 작동하면서, 쿼드로터로부터 기록된 데이터로부터 [Fig. 5]는 계획된 궤적과 시뮬레이션에서 기록된 궤적과 하드웨어 실험에서의 기록된 궤적을 비교한다. 그래프에서 세 궤적 간의 차이가 시각적으로 관찰이 되며 특히 하드웨어 실험 결과는 약 1.4초의 시간 지연을 보였으며, 이는 Crazyradio를 통한 데이터 전송 지연과 실제 시스템의 응답 특성에 의한 것이다.

          
            
            

            [Fig. 6] 
				
            

            
              Trajectory tracking snapshot: Hardware experiment showing a Crazyflie 2.1 quadrotor trajectory using Lighthouse positioning
            
            

            

          

          궤적 추종 성능을 정량적으로 평가하기 위해, 하드웨어 실험 데이터에 1.4초 시간 지연을 보정한 후 계획된 궤적과의 오차를 분석하였다. [Fig. 7]는 위치와 자세에 대한 오차를 나타낸다. 본 연구에서 사용한 Mellinger 제어기는 Crazyflie 플랫폼 기반의 Gazebo 시뮬레이션 환경에서의 제어기 비교 연구[8] 및 실제 하드웨어 실험[9]을 통해 그 궤적 추종 성능이 검증된 바 있다. 특히 연구[9]에서 Crazyflie에서의 figure-eight 궤적 추종 시 평균 위치 평균 위치 오차 0.11m, 평균 자세 오차 1.93°를 보고하였으며, 본 실험의 평균 위치 오차 및 평균 자세 오차는 이러한 보고된 성능 범위 내에서 안정적인 궤적 추종이 이루어졌음을 확인한다. 이러한 추적 오차는 SOC 제약조건 하에서 생성한 6-DOF 궤적이 하드웨어에서 효과적으로 위치 및 자세 제어가 이루어졌으며, 이로 자세 동역학을 고려한 SOC 제약 궤적 최적화 기법을 실험적으로 입증하였다. 해당 실험의 영상은 온라인 자료에서 확인할 수 있다

          
            
            

            [Fig. 7] 
				
            

            
              Hardware experiment tracking error results: Box plot illustrating the distribution of position and attitude tracking errors
            
            

            

          

          
            	
              https://drive.google.com/file/d/1NEhGoJlFfV_upKv9986oKnoeupGIeLhn/view?usp=drive_link
            

          

          그러나, SOC 제약 착륙 임무의 안전한 초기 상태와 종단 등식 제약조건으로 인해, 착륙 중 추력 벡터 기울기에 대한 SOC 제약조건의 활성화를 시각적으로 명확하게 입증하는 것은 어렵다. 이는 초기 조건의 안정성을 만족하는 상태에서 시작하기에, 제약조건이 실제로 최적화 과정에서 능동적으로 작용하는 것을 관찰하기 위해서는 더 도전적인 시나리오가 필요함을 시사한다.

        

      

      
        4.2 기울어진 초기 상태 복구
        안전한 착륙 궤적 생성 내에서 추력 벡터의 SOC 제약조건의 효과를 입증하기 위해서 다음과 같은 기울어진 초기 조건을 복구하며 착륙하는 실험을 수행한다. [Fig. 8]은 각각 동일한 초기조건에서 위의 그림은 추력 SOC 제약조건 θmax = 30°이 활성화된 궤적 결과이며 아래는 이 제약 조건이 없는 상태에서의 궤적 결과이다. 두 궤적 모두 동일한 초기조건 terminal equality constraint, 착륙 SOC 제약조건이 동일하게 적용이 되었다. 기울어진 초기조건 내에서의 문제를 해결하기 위하여 착륙 SOC 제약조건의 γmax는 70°으로 증가하였다.

        
          
          

          [Fig. 8] 
				
          

          
            3D Recovery from an initially tilted state in 3D. With the SOC thrust constraint (top), the vehicle regains nominal orientation; without the constraint (bottom), it fails to do so
          
          

          

        

        계획된 궤적 전체에 걸쳐 제약조건의 만족을 검증하기 위하여, 각 타임스텝에서 솔버 출력으로부터 상태 벡터를 추출하고 확인한다. 착륙 원뿔 제약조건에 따라 각 지점에서, 착륙 목표로부터의 수평 거리를 해당 고도에서 허용되는 최대 수평 거리와 비교하여 쿼드로터가 원뿔 경계로부터 얼마나 떨어져 있는지를 측정한다. 원뿔은 고도가 증가함에 따라 넓어지므로, 더 높은 위치에서는 더 큰 측면 편차가 허용된다. 이러한 비교는 [Fig. 9] 내의 위의 그래프를 통하여 비행체가 원뿔 제약조건 내에서 얼마나 안전하게 동작하고 있는지를 정량적으로 나타낸다.

        
          
          

          [Fig. 9] 
				
          

          
            Trajectories with the SOC thrust constraint (blue) and without (purple). The red-shaded area marks the landing-cone and thrust-tilt limits (infeasible region)
          
          

          

        

        비행체 기울기 각도(Vehicle Tilt Angle)은 비행체의 자세를 쿼터니언 상태를 통해 표현되며, 이는 동체 좌표계에서 관성 좌표계로의 회전을 나타낸다. 이 쿼터니언으로부터, 관성 좌표계에서 나타나는 비행체의 동체 z축 방향(쿼드로터의 “위” 방향)을 추출하며 동체 z축이 수직 관성 z축으로부터 벗어난 각도 편차로 계산된다. 0°의 기울기 각도는 비행체가 완벽하게 직립 상태임을 의미하며, 더 큰 각도는 비행체가 기울어져 있음을 나타낸다. 이러한 각도를 통하여 비행체가 추력 벡터 제약조건에 의해 부과된 θmax = 30° 기울기 한계를 존중하는지를 [Fig. 9]의 아래 그래프를 통하여 직접적으로 보여준다. 제약조건 경계로부터 충분히 떨어져 있는 구간에서도, 제약조건이 존재하는 경우와 없는 경우의 궤적이 달라지며 이는 SOC 제약조건이 barrier function 형태로 최적화 문제에 포함되어, 제약조건에 근접하지 않은 구간에서도 미래 제약 만족을 고려하여 안전한 경로를 선택하기 때문이다.

        추력 SOC제약이 포함된 궤적은 안정적으로 안전한 각도를 찾아가며 착륙을 하는 모습을 보이는 반면, 제약조건이 없는 궤적은 제한된 각도 이상을 벗어나지는 않지만 최적화 과정에서 제약을 고려하지 않기 때문에 비행 도중 안정적인 자세를 찾지 못하며 불안전한 착륙을 시도하며 해당 추력 제약조건의 중요성을 보여준다. 만약 cost function에 추가적인 자세 항을 포함할 경우, SOC 제약조건은 정상 상태로 향하는 과정에서 과도한 추력 벡터 방향을 제한하는 역할을 수행할 수 있다. 그러나 본 연구에서는 cost function을 선택하거나 수정하지 않고도, 물리적 제약조건만으로 충분한 자세 안정성을 확보할 수 있음을 확인하였다.

      

    

    

  
    
      5. 결 론
      본 논문은 기존 IPDDP를 확장해 개발한 자율로봇 궤적 최적화 솔버 CoManDO를 활용하여, SOC 제약을 직접 처리하는 정밀 착륙용 6-DOF 궤적 최적화 프레임워크를 제안한다. CoManDO는 프라이멀–듀얼 보강 라그랑지안 기반 내부점법을 통해 SOC 제약을 logarithmic barrier로 내재화함으로써, 최적화 과정에서 착륙 원뿔과 추력 원뿔 제약을 명시적으로 집행한다. 우리는 두 제약을 포함한 6-DOF 쿼드로터 착륙 문제를 정식화하고, 쿼터니언 기반 자세 동역학을 명시적으로 포함해 위치–자세를 통합적으로 최적화하였다. Crazyflie 2.1 플랫폼을 이용한 시뮬레이션과 실환경 하드웨어 실험 결과, 큰 초기 기울기(예: roll 30°) 복구 시나리오에서 제약 미적용 또는 자세 비용 부재 시 실패하던 사례가 SOC 제약 적용 시 안정적 착륙으로 개선되어, 제약-유도(attitude-by-constraint) 자세 궤적 생성·제어의 실효성을 입증하였다. 평균 계산 시간은 약 0.0616 s (≈61.6 ms)로, 실시간 적용 가능성을 시사한다.

      향후 연구로는 (i) 이동 플랫폼, 동적 장애물 등 시간에 따라 변화하는 환경과 바람·충격과 같은 외란에 대응하는 온라인 재계획(online replanning)으로의 확장, (ii) 다양한 착륙 표면·지형·센서 조건을 고려한 강건성 검증 및 성능 한계 분석, (iii) 장애물 회피, 노즐 포화, 충돌 회피 등 추가 물리 제약을 포함한 복합 시나리오로의 일반화 및 다중 목표 최적화 등을 수행하여, 제안 프레임워크를 보다 범용적인 차원 자율 착륙·접근 제어 플랫폼으로 확장할 계획이다.
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