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ABSTRACT

Typical quadrotor aircraft use four differential thrust vectors to control the motion. In

this study, we design a quadrotor aircraft using collective and cyclic control to improve

the shortcomings of existing quadrotor aircraft. The quadrotor aircraft with cyclic control

can fly at various attitudes due to the excessive control degrees of freedom. Hence the

quadrotor aircraft with cyclic control is suitable as high performance aircraft. In this study,

modeling and stability analysis of the quadrotor aircraft have been performed using

FLIGHTLAB. LQR control systems were designed using linear models at various flight

conditions and verified through nonlinear simulations using MATLAB.

초 록

통상적인 쿼드로터 항공기는 네 개 로터의 회전 속도에 의한 추력 벡터의 크기를 조절

하여 자세를 제어한다. 본 연구에서는 기존에 개발된 쿼드로터 항공기의 단점을 개선하기

위해서 사이클릭 피치 제어가 가능한 쿼드로터 항공기를 설계하였다. 콜렉티브와 사이클

릭 제어를 사용하는 쿼드로터 항공기는 각 로터의 회전속도를 모두 동일하게 유지함으로

써 진동에 의한 구조적인 문제를 해소할 수 있으며, 12개의 자유도를 가지므로 다양한 자

세에서의 비행이 가능하기 때문에 자동 비행과 실용적 임무가 가능한 고성능 항공기로서

적합하다. 본 연구에서 개발하는 쿼드로터 항공기의 모델링은 FLIGHTLAB을 이용하여 비

선형 모델을 구성하였으며, 각 비행 조건에서의 선형 모델을 이용하여 LQR 제어기 설계

및 비선형 시뮬레이션을 통해 제어기의 성능을 검증하였다. 본 논문은 사이클릭 피치 제

어가 가능한 쿼드로터의 모델링 및 시뮬레이션 결과를 보여준다.
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Ⅰ. 서 론

21세기의 새로운 시장으로서 로봇산업이 크게

부각되고 있으며, 이미 군용 무인기가 실전에 투

입되어 전쟁의 승패를 좌우하는 주요 무기로 자

리매김하고 있다[1]. 이와 같이 최근 무인항공기

분야에 대한 산업적 발전 가능성이 주목을 받고,

그 활용 분야가 확대됨에 따라 다양한 형태의 무

인항공기에 대한 연구가 진행되고 있다. 특히

MEMS(Micro Electro Mechanical System)를 기

반으로 하는 센서와 높은 집적도의 센서가 개발

됨에 따라 비행제어시스템과 구동기의 소형화가

가능해지며 소형 무인항공기에 대한 관심이 높아

지고 있다.

소형 무인항공기가 개발되고 여러 분야에서

운용되면서 나타나는 고정익 무인 항공기의 단점

을 보완하기 위해서, 운용의 편의성이 뛰어난 회

전익 항공기에 대한 연구가 활발히 진행되고 있

다. 다른 유형의 항공기와는 달리 회전익 항공기

는 수직이착륙이 가능하고, 고정익 항공기에 비

해 저속 성능이 우수하여 고정익 항공기로는 불

가능하거나 어려운 임무의 수행이 가능하다.

회전익 항공기의 경우 로터의 반토크 문제가

발생하게 되는데 소형 회전익 항공기의 경우 이

러한 반토크의 상쇄가 일반적으로 쉽지 않다. 이

러한 단점의 대안으로 다양한 형태의 회전익 항

공기가 제시되었으며, 그에 대한 연구가 진행되

고 있다[2][3]. 이와 같은 장점과 더불어 다중 로

터형 회전익 항공기는 일반적인 회전익 무인항공

기에 비해 유상하중 탑재 능력이 뛰어나므로 보

다 저렴한 비용으로 원하는 유상하중을 얻을 수

있다.

현재 보편적으로 운용되고 있는 쿼드로터 항

공기는 피치가 고정된 4개 로터의 회전속도를 개

별적으로 조절하여 자세를 제어한다. 이러한 방

식의 경우 각 로터의 회전속도가 다르기 때문에

큰 유상하중을 얻기 위해 블레이드의 크기가 증

가하게 되면 그에 따라 진동에 취약해지므로 대

형화에 한계가 있다. 또한 4개의 자유도만을 가

지므로 다양한 비행 자세나 방향을 제어하기 힘

들기 때문에 다양한 비행 환경에서 좋은 성능을

기대하기 어렵다.

본 연구의 최종 목표는 기존에 개발된 쿼드로

터 항공기의 단점을 보완하기 위해 콜렉티브와

함께 사이클릭 제어가 가능한 쿼드로터 항공기를

개발하는 것이다. 일반적인 회전익 항공기에서

사용하는 콜렉티브와 사이클릭 제어의 장점을 이

용함으로써, 기존의 쿼드로터 항공기에 비해 많

은 자유도를 가짐으로써 자유로운 비행의 제어가

가능하도록 하는 것을 목표로 하고 있다.

본 연구에서는 사이클릭 제어가 가능한 쿼드로

터 항공기의 개발을 위해 콜렉티브와 사이클릭

제어가 가능한 항공기의 비선형 모델을 구성하고

동적 특성을 분석하였으며, FLIGHTLAB을 이용

하여 산출한 선형 모델을 이용하여 LQR 제어기

를 설계하였다. 또한 비선형 시뮬레이션을 이용

하여 설계한 시스템의 타당성을 검증하였다.

Ⅱ. 본 론

2.1 쿼드로터 항공기의 설계

본 연구의 목적은 수직이착륙과 제자리 비행,

자동 비행이 가능한 무인항공기의 개발이다. Fig.

1은 사이클릭 제어가 가능한 항공기의 전체적인

형상을 보여주고 있다.

Figure 1에서 볼 수 있듯이 설계한 쿼드로터

항공기의 네 개의 로터는 마름모꼴로 구성되어

있다. 앞 쪽과 뒤 쪽의 로터는 시계방향, 좌우의

로터는 반시계 방향으로 회전함으로써 쿼드로터

항공기에 작용하는 토크를 상쇄시킨다.

사이클릭 제어가 가능한 쿼드로터 항공기는

12개의 자유도를 가지므로, 4개의 자유도만을 가

지는 로터 회전속도를 이용한 쿼드로터 항공기에

비해 다양한 비행 모드의 제어가 가능하다. 콜

렉티브와 사이클릭 제어는 일반 회전익 항공기

와 같이 로터 부분의 스와시 플레이트를 이용한

다. 이 쿼드로터 항공기는 제자리 비행과 수평

비행 뿐만 아니라 콜렉티브 제어를 이용한 추력

벡터의 크기 변화를 통해 피치와 롤 모션을 제

어할 수 있으며, 사이클릭 제어를 이용한 추력

벡터 방향을 조절하여 다양한 자세 제어가 가능

하다[3].

Fig. 1. Overview of the quadrotor aircraft
with cyclic control
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Fig. 2. Motion control using collective
control

Fig. 3. Motion control using cyclic
control

2.2 쿼드로터 모델링 및 트림

본 연구에서는 쿼드로터 항공기를 모델링하기

위해서 Advanced Rotorcraft Technology 사에서

개발한 상용 통합해석 프로그램인 리눅스 기반의

FLIGHTLAB을 이용하였다[4]. FLIGHTLAB은 회

전익 항공기의 모델링 뿐만 아니라 모델의 선형

화와 다양한 환경에서의 비선형 시뮬레이션이 가

능하고, 선형 모델과 비선형 모델의 데이터 비교

가 가능하다. 또한 MATLAB의 시뮬링크와 같은

환경을 제공하여 모델 기반으로 제어기를 설계할

수 있도록 구성되어 있다.

먼저 FLIGHTLAB을 이용하여 쿼드로터 항공

기의 비선형 모델을 구성하고, Fig. 4, Fig. 5,

Fig. 6, Fig. 7과 같은 비선형 모델에 대한 트림

데이터를 확인하였다.
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Fig. 5. Trim data w.r.t. forward velocity
– collective angle
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– thrust

위의 그래프에서 Nose, Right, Rear, Left는 쿼

드로터 항공기의 로터 위치를 의미하며, Nose는

전진방향의 로터이고, Rear는 Nose 방향과 반대

방향에 있는 로터를 의미한다. Right는 오른쪽

로터를 의미하며, Left는 왼쪽 로터를 의미한다.

트림 변수로는 각 로터의 콜렉티브 각과 자세

각(롤 , 피치 )으로 총 6개의 변수를 사용하였

으며, 트림 타겟으로는 동체 좌표계에서의 6개의

가속도( ,  ,  , , , )을 설정하였다. 전진

속도는 0에서 35 m/sec로 설정하였다. Fig. 4를

보면 의 경우 수치 오차의 영향으로 0이 아닌

값을 가지지만 매우 작으므로 무시할 수 있으며,

전진비행 시 쿼드로터는 기수를 숙이는 운동을

해야 하므로 는 음의 값을 가지게 된다. Fig. 5

는 전진속도에 대한 각 로터의 콜렉티브 각의 트

림 데이터이다. 제자리 비행 시 비행 상태를 유

지하기 위해 동일한 콜렉티브 각을 가지며, 전진

속도가 발생하게 되면 뒤 쪽 로터의 콜렉티브 각

이 앞 쪽 로터보다 커져 음의 피치 각을 가지며

전진하게 된다. Fig. 6과 Fig. 7은 모멘트와 추력

의 트림 데이터로 제자리 비행 시에는 자세를 유

지하기 위해 모멘트는 상쇄되고 추력은 동일한

것을 확인할 수 있다.

2.3 모델의 선형화와 Eigen Analysis

쿼드로터 항공기의 동적 특성을 살펴보기 위

해 제자리 비행과 10m/sec의 속도를 가지는 전

진 비행 시의 eigen analysis를 수행하였다. 이

때 상태변수는         

이며, 제자리 비행 상태와 전진 비행 상태의

선형 모델은 Appendix에 제시하였다. 각 모드와

특성치는 다음 Table 1과 같다.

Case Eigen-value Damping

Hovering

Mode 1 ± 

Mode 2  

Mode 3 ± 

Mode 4 ± 

Mode 5  

Forward

Flight

( )

Mode 6  

Mode 7  

Mode 8  

Mode 9 ± 

Mode10 ± 

Table 1. Eigen-value of linear models

제자리 비행 시 주로 발생하는 모드는 크게 세

가지로, 모두 속도와 자세 운동이 동시에 발생한

다. Table 1의 Mode 1은 제자리 비행 시 발생하

는 가장 빠른 모드로 와  , 와 가 동시에

발생하는 안정한 모드이며, 운동의 진폭이 반으

로 감소하는데 소요되는 시간 이 0.3초로 매

우 빠르게 발생한다. 제자리 비행 시 발생하는

Mode 2는 와 고도 변화가 일어나는 모드로

외란에 의해 변위 발생 시 트림 상태로 회복되는

안정한 모드이며, 는 0.6초이다. 세 번째로

발생하는 모드는 불안정한 모드로서 Mode 3과

Mode 4의 고유치와 댐핑 계수를 가진다. 이전

모드와 같이 속도와 자세 운동이 동시에 발생하

지만 속도와 자세 운동의 위상이 달라 오히려 발

산하게 되는 모드이다. 그 외에 순수 적분 모드

가 존재한다.

전진 비행 시에는 크게 네 가지의 운동이 주로

발생한다. 가장 빠른 모드(Mode 6)는 제자리 비

행 시와 마찬가지로 속도와 자세 운동이 동시에

나타나는 안정한 모드로 는 0.12초이다. 다음

모드(Mode 8)로는 불안정한 모드로 와 의

부호가 반대이고, 와 의 부호가 동일하므로

과도 응답 없이 발산하게 되며, 고정익 항공기의

spiral 모드와 유사하다. Mode 9와 Mode 10은

또 다른 모드로 속도와 자세 운동이 동시에 일어

나지만 위상 차이로 인해서 안정한 모드와 불안

정한 모드가 모두 존재하며, 다른 모드에 비해

주기가 느리다. 그 외에 에 대한 순수 적분 모

드가 존재한다.
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각 모드의 선형 시뮬레이션 결과와 위상 다이

어그램을 통해서 해석한 결과 본 쿼드로터 항공

기는 롤 댐핑과 피치 댐핑을 가지고 있어 자세

운동에 대해서 안정하다는 것을 확인할 수 있다.

비행 속도는 보통 자세 운동과 동시에 일어나게

되는데 속도와 자세 운동의 방향에 따라서 속도

안정성의 차이가 발생하게 된다. 기수 방향 속도

와 피치 각의 부호가 같게 되면 속도 안정성을

갖게 되며 부호가 다른 경우 불안정하게 되어 과

도 응답 없이 발산하게 된다. 반면 와 롤 각의

경우 부호가 다르면 안정하지만, 부호가 같은 경

우 과도 응답 없이 발산하는 특성을 보인다. 

와 고도는 고도가 하강하거나 가 발생하였을

경우 각 로터에 작용하는 추력의 변화로 인해 안

정성을 가지게 된다.

2.4 제어기 설계 및 비선형 시뮬레이션

앞서 FLIGHTLAB을 이용하여 쿼드로터 항공

기를 모델링하고 이를 선형화하여 비선형 모델과

비교해 선형 모델의 타당성을 확인하였다. 쿼드

로터 항공기의 제어기는 FLIGHTLAB의 선형 모

델을 이용하여 LQR 제어기를 설계하였다. 시스

템의 상태 방정식이 식 (1)과 같이 정의된 경우

기본적인 LQR 제어기의 구조는 Fig. 8과 같다.

  
  

(1)

최적제어기인 LQR 제어기는 0으로 주어진 입

력을 원하는 상태 변수의 입력으로 대체하고, 시

스템으로부터 산출되어 피드백되는 상태변수를

합하여 LQR 제어기의 이득 행렬 K를 통과시켜

입력을 만들어주게 된다. 입력이 시스템을 통과

하여 상태변수가 출력되고 다시 피드백된다.

이를 위해서는 이득 행렬 K의 산출이 중요하며,

본 연구에서는 MATLAB을 이용하였다. 사이클

릭 피치 제어가 가능한 쿼드로터 항공기의 선형

모델의 시스템 행렬 A와 B 행렬을 바탕으로 적

절한 가중치를 주어 이득 행렬 K를 산출하고,

MATLAB의 시뮬링크를 이용하여 선형 시뮬레이

션을 수행하였다. 이득 행렬 K를 산출하기 위한

Fig. 8. Structure of LQR Controller

Fig. 9. Control system with LQR controller

가중치 와 은 비용함수에 대한 상태변수와

제어 입력의 가중행렬로 LQR 제어기를 포함하

는 폐루프 시스템의 극점의 위치는 선정된 두 개

의 가중행렬에 의해서 결정된다. 본 논문에서는

Bryson의 법칙을 이용하여 아래와 같이 상태변

수와 제어입력의 최댓값을 이용하여 설정하였다.

선형 시뮬레이션을 위해 구성한 본 논문의 선형

제어기는 Fig. 9와 같다.

  max  max ⋯  
  

   max  max ⋯  
  

(2)

구성한 LQR 제어기와 쿼드로터 항공기의 비

선형 모델을 이용한 비선형 시뮬레이션을 통해

제어기의 타당성을 검증하였다. 상태 변수 입력

으로는 ±도의 크기를 갖는 주기가 다른 사인

파의 롤 각과 피치 각이며 나머지 상태 변수는

모두 0이다. Fig. 10은 제자리 비행 상태에서의

시뮬레이션 결과로, 롤 각과 피치 각의 경우 쿼

드로터의 비선형 모델이 사인파 입력을 매우 잘

추종하는 것을 확인할 수 있으며, 요각과 축

Fig. 10. Results of nonlinear simulation at
hovering
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Fig. 11. Results of nonlinear simulation at
forward flight

방향 속도는 초기 상태를 유지하고 있다.

Figure 11은 전진 비행하는 상태에서의 비선형

시뮬레이션 결과이다. 입력은 제자리 비행 상태

와 동일한 사인파이며, 나머지 상태 변수들은 전

진 비행 시의 트림 데이터를 추종하도록 구성하

였다. 제자리 비행 시와 마찬가지로 롤 각과 피

치 각은 입력을 매우 잘 추종하고 있는 것을 볼

수 있다.

Ⅲ. 결 론

본 연구에서는 사이클릭 제어가 가능한 쿼드로

터 항공기의 개발을 위해 선정한 설계 요구 조건

에 만족하는 쿼드로터 항공기를 설계하고,

FLIGHTLAB을 이용하여 비선형 모델링과 안정

성 해석을 수행하였다. 또한 선형 모델을 바탕으

로 LQR 제어기를 설계하였으며, 이에 대한 선형

시뮬레이션과 비선형 시뮬레이션을 통해 제어기

의 성능을 확인하였다. 또한 출력 변수의 개수보

다 제어 입력 변수의 개수가 많은 특성을 활용하

여 자유도별로 분리시키는 예제를 통해서 본 쿼

드로터의 효용성을 입증하였다.

본 연구에서 수행한 연구 내용은 차후 사이클

릭 피치 제어가 가능한 쿼드로터 항공기의 하드

웨어 개발을 위한 기반이 되며, 추후 비행 로직

을 개발하고 PILS를 이용한 검증과 실제 쿼드로

터 항공기의 하드웨어에 탑재하고 비행시험을 통

해 검증하도록 한다.
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APPENDIX : 사이클릭 피치제어가 가능한 쿼드로터 항공기의 선형 모델

본 논문에서 구성한 사이클릭 피치 제어가 가능한 쿼드로터 항공기의 상태변수는 다음과 같다.

           

또한, 입력은 4개 로터 각각의 콜렉티브 입력과 사이클릭 입력으로 구성하였다.

 











Coll stick for rotor Coll stick for rotor Coll stick for rotor Coll stick for rotor Lat cyclic stick for rotor Lat cyclic stick for rotor Lat cyclic stick for rotor Lat cyclic stick for rotor Lng cyclic stick for rotor Lng cyclic stick for rotor Lng cyclic stick for rotor Lng cyclic stick for rotor 

제자리 비행 상태와 전진 비행 상태(전진속도 m/s)의 선형 모델은 다음과 같다.

A.1 제자리 비행
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A.2 전진 비행
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