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ABSTRACT

This paper deals with the Quantitative Feedback Thoery(QFT) guaranteeing robustness in

spite of the plant parametric uncertainty. In the frequency domain, the QFT guarantees the

robustness of the design specification on the uncertainty of plant parameters and

disturbance. In order to use the QFT, a selected plant is a Quad Rotor Vehicle(QRV)

which has excellent maneuverability and possibility of vertical take-off and landing like the

helicopter. And attitude control is examined the possibility satisfied the requirement

specification under the setting parametric uncertainty of motors driving 4-blades.

Additionally, in an attitude control, the pre-filter considering parameter range and

operating range of a QRV was used. For these purpose, in this paper, by using QFTCT,

that is the QFT Control Toolbox designing the controller in MATLAB by the QFT, each

design phases are introduced.

초 록

본 논문은 플랜트 파라미터의 불확실성에도 불구하고 강인성을 보장하는 정량적 궤환

이론에 대해 다루고 있다. 정량적 궤환 이론은 플랜트의 파라미터와 외란의 불확실성에

대해 주파수 영역에서 설계 사양의 강인성을 보장한다. 정량적 궤환 이론을 이용하기 위

해 선정한 플랜트는 기동성이 뛰어나며 헬리콥터와 같이 수직 이착륙이 가능한 4-회전익

비행체를 이용하였으며, 4개의 블레이드를 구동하는 모터의 파라미터 불확실성을 설정하

여 요구사양에 맞는 자세 제어가 가능함을 실험하였다. 또한, 자세 제어에는 4-회전익 비

행체의 파라미터 변동 범위와 동작 범위를 고려한 전필터를 사용하였다. 이를 위해

MATLAB에서 정량적 궤환 이론에 의해 제어기를 설계할 수 있는 QFT control toolbox인

QFTCT를 사용하여 각 설계 단계에 대해 소개하고 있다.
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Ⅰ. 서 론

궤환 제어 혹은 피드백 제어 특히, 일반적으로

네거티브 피드백 제어(Negative Feedback

Control)는 오늘날 로봇, 자동차, 항공기 등 모든

산업 분야에 쓰이는 제어기에서 흔하게 볼 수 있

는 제어 방식 중 하나이다. 이러한 피드백 제어

를 단지 기준 신호(reference signal)를 감쇄하여

제어기에 입력되는 오차 신호(error signal)에 포

함되는 역할로만 보는 경우가 흔하다. 하지만 I.

M. Horowitz는 피드백 제어의 중요성을 불확실

성에도 불구하고 요구되는 성능을 달성하는 것으

로 정의하고 있다[2]. [2]에서 실제 설계와 피드

백에 드는 비용은 불확실성과 허용 가능한 성능

범위와 밀접하게 관련 있으므로 정량적이어야 한

다고 강조하고 있는 Horowitz는 이미 1960년대

오늘날 정량적 궤환 이론(QFT : Quantitative

Feedback Theory)이라고 불리는 주파수 영역에

서의 설계기법을 제안했다[1].

QFT는 플랜트(plant)의 파라미터와 외란

(disturbance)의 불확실성(uncertainty)에 대한 강

인성을 보장하는 궤환 시스템의 설계 기법이다

[2]. 이 방법은 현대제어에서 많이 사용되는 2차

형식의 비용 함수(Quadratic Cost Function)를

최소화 하는 기술과 달리 대역폭이나 플랜트의

불확실성, 제어기의 복잡도 등과 같은 중요한 시

스템 파라미터들 사이의 균형(trade-off)을 설계자

가 직접 다룰 수 있게 하는 장점이 있다[2]. 따라

서 기존 고전제어 방법인 PID 제어에서 플랜트

의 매개변수에 불확실성이 포함되어 있다면 PID

파라미터의 최적 설정을 위한 동조방법을 적용하

는데 어려움이 따르지만, QFT를 이용한 설계기

법은 플랜트의 파라미터 불확실성이나 외란 등을

고려하여 최소의 대역폭을 갖는 간단하면서 저차

인 제어기를 설계할 수 있다[6, 7].

이와 같이 고전제어에서의 보수적인 특성을

주파수 영역에서 설계사양에 적합한 제어기 구성

을 가능하게 하는 QFT는 일반적인 PID 제어기

설계[7], 고속선박(high-speed craft)의 강인 제어

[8], 미사일의 횡방향 제어기 설계[9] 그리고 비

행제어 시스템 설계[10] 등에 이용되고 있다. 이

러한 여러 QFT 적용 사례 중 헬리콥터의 제자리

비행과 높은 공간 이용도의 장점을 가지고 있으

며, 헬리콥터보다 비행 성능이 더 민첩한 비행체

인 4-회전익 비행체(QRV : Quad Rotor

Vehicle)[11]의 자세 제어를 위해 QFT를 적용하

였다. QFT의 적용은 MATLAB 환경 하에서 사

용할 수 있는 QFT Control Toolbox인 QFTCT를

이용하였다[5].

본 논문의 2장에서는 QFT 설계 방법에 대해

소개하고 있다. 3장은 QFT를 적용할 대상인 플

랜트 즉 4-회전익 비행체의 수학적 모델링, 4장

은 QFTCT를 이용한 제어기 설계 그리고 5장은

QFTCT를 이용한 제어기를 통한 4-회전익 비행

체의 자세 제어 결과를 소개하고 있다.

Ⅱ. QFT를 이용한 제어기 설계

2.1 QFT 기본 개념

QFT를 이용한 제어기 설계의 목적은 플랜트

(plant)나 외란(disturbance)의 불확실성에 대해

주파수 영역에서 강인성(robustness)을 보장하는

것이다. 또한, 루프 형성(loop shaping)을 통해

최소의 대역폭을 갖고, 간단하며 저차(low order)

의 제어기를 설계하는 것이다[7]. QFT는 초기에

선형시불변(LTI : Linear Time Invariant)이며 출

력 궤환(Output Feedback)만을 갖는 단일입력

단일출력(SISO : Single Input Single Output) 시

스템을 위한 강인한 제어기 설계를 위해 고안되

었다[2, 3]. QFT 설계 목표는 다음과 같은 주요

사항에 의해 이루어지게 된다.

(i) 플랜트의 특성과 요구되는 시스템의

성능을 주파수 영역에서 나타냄

(ii) 제어기 설계 시 (i)의 결과를 사용함

(iii) 구조화된 불확실성으로 비선형적인 플랜트

의 특성을 나타낸 LTI 전달함수를 사용함

(iv) 시간영역 혹은 주파수 영역에서 상한 및

하한 경계로 시스템의 성능 사양을 나타냄

위와 같은 QFT 설계는 Bode 선도와 달리 하

나의 도표에 이득과 위상에 대한 그래프를 같이

나타내는 니콜스 선도(NC : Nichols Chart)를 이

용한다. 이 때, 플랜트의 불확실성의 집합을 의미

하는 탬플릿(template)이라는 영역을 표현하기

위해 해당 시스템의 오픈 루프(open loop) 전달

함수인 루프 게인(loop gain)의 대수값을 각 주

파수에 대해 세로축으로 나타내고 루프 위상각을

가로축에 나타내는 NC에 표시하게 된다.

한편, 구조화된 불확실성에 대해 살펴보면 식

(1)과 같은 플랜트의 전달함수를 가정할 때, 파라

미터 와 는 각각  ∈    , ∈    

의 범위를 가진다면 Fig. 1과 같은 구조화된 파

라미터 불확실성을 갖게 된다.

또한, QFT를 이용한 제어기 설계에서는 요구
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Fig. 1. Structured parameter uncertainty[4]

되는 제어기 설계를 위해 안정도 여유나 추적 사

양 및 외란 제거 사양, 플랜트의 템플릿 등으로

대표되는 시스템 성능 사양의 경계조건들을 만족

하는 루프 게인(loop gain)의 주파수 응답인 루

프 형성(loop shaping) 과정이 필요하다.

 


(1)

2.2 QFT 설계 절차

QFT를 이용한 제어기 설계 기법은 앞서 설명

한 대로 NC 상에서 loop shaping을 사용하게

되므로 주파수 영역에서 플랜트의 불확실성이 존

재함에도 게인 이득(gain margin)과 위상 이득

(phase margin)을 동시에 충족하는 강인성을 보

장할 수 있는 제어기를 설계할 수 있다. 본 논문

에서는 MATLAB 환경 하에서 toolbox로 사용할

수 있는 QFTCT를 이용하여 제어기를 설계하였

다. QFTCT의 주요 목적은 Fig. 2와 같은 2자유

도(2 DOF)의 강인제어 시스템을 설계하고 구현

하는 것이다[5]. 여기에서 Fig. 2의 D(s)와 N(s)는

각각 외란과 측정치 잡음을 나타낸다. 이 QFTCT

를 이용한 제어기 설계의 절차는 13단계의 세부

적인 절차가 있지만, 크게 4단계의 절차로 구성

할 수 있다. 4단계 절차를 살펴보면 아래와 같다.

Fig. 2. 2-DOF Feedback Control System[5]

(i) 플랜트의 불확실성을 정의하고, 특정 주파

수에 대한 탬플릿 획득

(ii) 제어 사양(GM, PM) 정의

(iii) 공칭 루프 게인 합성(제어기 설계)

(iv) 전필터(pre-filter) 설계

Ⅲ. QRV의 동역학적 모델

3.1 QRV 모델

총 4개의 모터 중 2개씩 서로 반대 방향으로

구동하는 모터로 구성되어 헬리콥터처럼 제자리

비행(hovering), 수직 이착륙이 가능하며, 헬리콥

터보다 민첩한 기동성을 갖는 4-회전익 비행체인

QRV는 4개의 블레이드(blade)의 추력으로 비행

할 수 있다. 이 때, 블레이드의 회전 방향은 Fig.

3과 같이 2개씩 시계방향(CW)과 반시계방향

(CCW)으로 돌면서 반발토크를 상쇄하게 되는데

여기에서 각 블레이드의 회전 속도의 변화를 주

어 전․후, 좌․우, 상․하 이동이 가능하며 제자

리에서 회전 또한 가능하게 된다.

Table 1은 QRV의 주요 변수에 대한 명명법을

나타내며, Table 2는 주요 변수들의 물리적 사양

을 나타내고 있다. Table 2에서 는 QRV 동체

의 수직 방향의 추력을 의미하며, 와  , 

는 QRV의 관성주축에 대한 질량 관성모멘트로

       왼쪽, 앞, 오른쪽, 뒤 모터 부분 질량

       왼쪽, 앞, 오른쪽, 뒤 블레이드 추력

    블레이드의 회전에 의한 반발 토크

 QRV 총 질량

 QRV 중앙 부분 질량(배터리 포함)

 QRV 중심에서모터회전축까지의거리

Table 1. Nomenclature of a QRV

구 분 물리적 값 단 위

 2.42 N

 0.000014 kgm2

 0.00031 kgm2

 0.00016 kgm2

 0.025 kg

 0.16 m

Table 2. Principal Physical Value of a QRV
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Fig. 3. QRV(Quad Rotor Vehicle)

써 이 값은 각각 QRV 동체(fuselage)에 해당하는

프레임(frame)의 구분과 구성품들의 간략화, 그리

고 평행축 정리를 적용하여 계산되어졌다[11,

15]. Fig. 3은 QRV에 대한 주요 변수와 형상을

예시로 나타내고 있다. 여기에서   축은 지

면좌표계를 나타내고 있다.

3.2 QRV 동역학식 유도

QRV의 동역학식은 3차원 공간상에서 강체의

병진운동과 회전운동으로 표현될 수 있다. QRV

의 병진운동에 대한 표현을 위해서는 회전행렬

(Rotation Matrix) 혹은 방향코사인행렬(DCM :

Direction Cosine Matrix)이라 불리는 변환행렬을

통해 QRV의 동체좌표계를 지표면 좌표계로 분

해하여 각 축에 대한 분력(component of force)

을 식 (2)와 같이 표현할 수 있다[11, 13]. 식 (2)

의 와 는 cosine과 sine함수를 나타내며,

    는 지표 좌표계 3축에 대해서 오른손 회

전(right-handed rotation)을 통해서 정의되는 오

일러 각(Euler angle)을 나타낸다.





























  

  



 (2)

식 (2)의 분력인     는 QRV를 병진운

동 시키는 외력이므로 식 (3)과 같이 뉴턴의 제

2법칙을 이용하여 미분방정식 형태를 얻을 수 있

다. 여기에서 QRV의 저항 성분의 비례계수를

   (=0.01)로 (=1.15)로 나타냈다[11, 13].











  

  

  



























  

  

  































 
(3)

Fig. 4. Component of Force about QRV

Figure 4는 지면좌표계에 대해 QRV의 추력

성분을 분력     으로 표시하고 있다.

한편, QRV의 회전운동에 대해서 간략한 형태

를 얻기 위해 Fig. 5와 같이 지면좌표계상의 원

점인 고정점 를 QRV의 질량중심과 일치시켜

지면좌표계의 고정점 에 대한 QRV의 각운동

량 항을 배제하면 식 (4)와 같은 운동방정식으로

표현할 수 있다. 이 때, 지면좌표계의 고정점에

대한 강체의 각운동량 항을 배제한 이유는 제자

리 자세 제어 시 동체좌표계를 지면좌표계 상의

원점인 고정점 와 일치시켜 모멘트 기준점을

정하는 중심회전(centroidal rotation)으로 해석하

여 회전운동에 대해 식을 간략화 할 수 있기 때

문이다[17]. 또한, 식 (4)에서     (=0.001)

은 QRV의 감쇠공력모멘트의 비례계수를 나타내

며 QRV의 Roll, Pitch, Yaw 각의 변화는 각 블

레이드의 추력(      )과 반발토크의 차이

로 나타나게 된다. 즉, Roll 각은 왼쪽과 오른쪽

블레이드의 추력 차이로 시계 및 반시계 방향의

각 변화를 일으키며, Pitch 각은 앞쪽과 뒤쪽 블

레이드의 추력 차이가 각 변화를 가져온다. 한편,

Yaw각의 경우에는 각 블레이드의 회전에 의한

반발토크 와  및 과 의 차이 즉, 와 

및 과 의 차이로 인해 시계방향과 반시계방

향으로 Yaw 각 변화가 나타나게 된다[11, 13,

18].











  

  

  















 













 


  


   


(4)

Figure 5는 앞서 설명한 중심회전에 대한 개념

도이다. 여기에서 는 동체좌표계가 지면좌표계

에 관해 회전하는 각속도를 의미하고, 는 동체
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Fig. 5. Centroidal Rotation with Earth axes

좌표계에서 QRV가 회전하는 각속도를 나타낸다.

따라서, 병진운동과 회전운동에 대한 식 (3)과

(4)를 정리하면 QRV의 운동방정식을 얻을 수 있

다[11, 14].

Ⅳ. QFT 제어기 설계

4.1 플랜트 및 제어 사양 설정

DC모터에 의해 QRV의 블레이드를 회전시킬

때 식 (9)와 같은 전달함수 를 가정할 수 있

다. 이 전달함수는 모터에 인가되는 전압 

와 출력으로 모터의 회전 각속도 와의 관

계를 통해 얻어진다. 본 논문에서는 모터의 회전

각속도를 증가시키는 전압이 블레이드가 회전하

면서 발생시키는 추력을 증가시키는 관계를 이용

하였다. 즉, 전압의 증가는 모터의 RPM을 증가

시키고, RPM의 증가로 인한 블레이드의 회전속

도 증가는 블레이드 회전면의 위, 아래 압력차를

일으키며 이 압력차는 추력에 비례관계가 성립되

어 QRV의 동역학 모델에 입력으로 사용된다[11,

13, 16, 18]. 식 (5)는 추력과 압력차 및 공기 속

도와의 관계를 나타낸다[16].

   




 (5)

식 (5)에서 는 블레이드 회전 시 블레이드

끝단이 그리는 원의 면적,  는 각각 회전하

는 블레이드의 위쪽 및 아래쪽 대기압, 는 공기

밀도, 는 회전하는 블레이드를 통해 빠져 나가

는 공기의 속도를 나타낸다. [부록]의 실험을 통

해 확인할 수 있듯이 일정 구간에서 RPM의 증

가는 블레이드를 통해 빠져나가는 공기의 속도

및 블레이드 위, 아래면의 압력차를 증가시키고

있는 관계를 나타내고 있다.

이러한 전압과 추력과의 관계를 바탕으로 본

논문에서는 QFTCT를 통해 제어기를 설계할 때,

식 (9)와 같은 모터의 전달함수를 사용하였으며,

제어기 구성 및 QRV의 동역학 모델 반영 시에

는 QRV의 병진운동과 회전운동을 일으키는 상

태변수를  , 제어변수를 라 할 때, QRV의 운

동방정식은 식 (6)과 같이 1차 벡터 형태로 나타

낼 수 있으며, 이 때, 와 는 각각 식 (7)과 식

(8)로 표현된다[11, 13, 16, 18].




     (6)

        


(7)

 










 



 

    










(8)

즉, SIMULINK 모델을 통한 QRV의 자세 제

어 입력으로 식 (8)에서 사용되는 추력들을 사용

하였다. 또한 이 자세제어 입력에 사용되는 추력

의 제어를 위해서는 QRV의 오일러 각을 피드백

으로 사용하게 된다.

식 (9)에서 , ,  , , 는 각각 torque

constant, rotor inertia, viscous friction coefficient,

armature inductance, armature resistance를 나

타낸다. 이러한 매개변수들의 값의 불확실성을

식 (9)의 와  및 를 통해 구조적인 불확실성

으로 표현할 수 있게 된다.







 


(9)

또한, 앞서 2.2 QFT 설계 절차의 내용을 포함하

여 QFT 설계의 요구사항을 살펴보면 (i)에서는

플랜트의 불확실성을 나타내고 있으며, (ii)는 루

프형성을 할 때, 고려할 사항으로 안정도 사양

(Stability specs)과 관련된 Gain Margin,과 Phase

Margin을 정하거나 기준 트랙킹(Reference track-

ing)에 대한 하한, 상한 값을 정하는 것으로 플랜

트의 불확실성(bound)를 결정하는 단계이기도

하다. 그리고 (iii)은 QFT bounds를 피해 루프를

형성하기 위해 제어기를 설계하는 과정이다. 마
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지막으로 (iv)에서는 최종적으로 QRV의 제어기

설계 결과분석 시 요구사항을 정하였다. 이 때,

(i)에서 불확실성을 나타내는   는 uniform

probability distribution을 가정하였다.

(i) 플랜트의 불확실성 :

 








  


∈   ∈   ∈  








(10)

(ii) 제어 사양 정의

· 안정도 사양

→ Gain Margin(GM) : 3dB 이상

→ Phase Margin(PM) : 45° 이상

· 기준 트랙킹(Constant Ws 설정)

→ Lower spec. : 0

→ Upper spec. : 1000

(iii) 공칭 루프 게인 합성 단계로 (ii)의 사양을

고려하여 QFT bounds(플랜트의 불확실성)

를 피하기위해 pole, zero, gain의 추가를 통

해 제어기 설계

(iv) pre-filter인 F(s)의 경우 최대 150Hz까지

-3dB 대역폭 유지하도록 pole, zero, gain의

추가를 통해 필터 설계

4.2 QFT 경계 및 제어기 설계

식 (10)과 안정도 사양, 기준 트랙킹 사양 등을

고려한 제한조건을 QFT 경계(bounds)라고 한다

[5]. 이 경계는 QFT Control Toolbox인 QFTCT

를 사용하여 Fig. 7과 같이 나타낼 수 있다. Fig.

7은 안정도 사양(stability specs.)을 고려한 안정

도 여유(Stability margin)에 대한 QFT bounds를

보여주고 있다. 이에 앞서 Fig. 6은 플랜트의 불

Fig. 6. QFT Templates

Fig. 7. QFT bounds

Fig. 8. Controller Design by Loop Shaping

Fig. 9. Result of Pre-filter Design

확실성 집합인 탬플릿을 각 주파수( ) 별로 나

타내고 있다. 한편, QFT 경계(bounds)를 피하여

pole 이나 zero의 추가로 루프형성(loop shaping)

을 하여 사양에 맞는 제어기를 구성할 수 있다.

Figure 8의 루프 형성에서 보는 바와 같이 제

어기 설계를 위해서는 주파수  (=[ 0.01 0.1 1
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Fig. 10. Stability Specifications Response
of 2-DOF Feedback Control
System with Pre-filter

10 100 1000 10000])에 해당하는 bounds 영역

을 피하여 구성한다. Fig. 8에서 알 수 있듯이 루

프 형성을 통한 feedback system의 GM은

25.61dB, PM은 77.31deg를 확보하였다. Fig. 9는

최대 150Hz까지 -3dB 대역폭을 유지하기 위해

설계한 pre-filter의 결과 Bode plot으로써 최소

560rad/sec(≃89Hz)에서 1218rad/sec(≃193Hz)까

지 -3dB 대역폭을 보장하고 있음을 보여주고 있

다.

Figure 10은 QFTCT를 통하여 설계된 제어기

와 전필터(pre-filter)를 통해 얻어진 결과를 통해

Stability spec.에 대한 Bode plot을 보여주고 있

으며, 590rad/sec(≃94Hz)까지 -3dB의 대역폭을

유지할 수 있음을 알 수 있다.

Figure 11은 QFTCT를 통하여 설계된 제어기

와 전필터(pre-filter)를 통해 얻어진 결과 중 기

Fig. 11. Unit Step Response on Reference
Tracking Spec

준 트랙킹(Reference tracking)의 Unit step

response를 나타내고 있는데, gain이 5배 이상

증폭된 결과를 보여주고 있다. 이 부분은 QRV의

positioning과 관련되어 보완되어져야 할 부분으

로 본 논문의 자세 제어 외에 위치제어 시 영향

을 미치는 부분으로 판단된다.

이 때, Fig. 7과 같은 경계 즉 플랜트의 불확실

성으로 인한 제한 조건들을 피하여 Fig. 8과 같

은 루프 형성을 통하여 만들어진 제어기 와

pre-filter 는 식 (11)~(12)와 같이 수동적인

조정을 통하여 구한다[12].

 














  




(11)

  


(12)

Ⅴ. 시뮬레이션 결과

초기 자세각     가 각각 20°인 상태를 가

정하여 0°로 수렴하도록 하였다. 이 때, 는

2.42N로 설정하여 QRV가 공중에 떠 있을 조건

을 가정하였다. PD 제어기[11]와 더불어 QFT를

이용한 제어기는 식 (11)을 사용하였고, 자세 제

어를 위한 사양으로는 Table 3의 설계 조건을 만

족하도록 하였다. 이 때, 플랜트의 불확실성에 대

해 설계된 제어기의 성능을 살펴보기 위해 Table

4와 같이   의 값을 3가지로 구분하여 QRV

의 Roll, Pitch, Yaw 운동에 의한 각각의 자세각

tr (Rise Time) 1 sec 이내

ts (Settling Time, 10% 오차) 1.5 sec 이내

M. O. (Maximum Overshoot) 10% 이내

Table 3. Design Spec. for Attitude Control

변 수

구 분
  

1 2 2 0.5

2 5 4 2

3 8 6 3.5

Table 4. Parameter Definition for Verification
of Designed Controller
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인     의 변화를 나타내었다.

Figure 12, 14, 16은 앞서 플랜트(모터)의 불확

실성을 3가지로 구분하였을 경우 초기 상태에서

평형상태로 수렴해가는 과정을 보여주고 있다.

이는 Table 3에서 제시한 설계 사양을 만족하고

있다. 또한, Fig. 13, 15, 17의 경우 플랜트의 불

확실성의 차이가 미세하기 때문에 일정 시간 구
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Fig. 14. Angle of Theta( )

간에서 그 차이를 살펴보기 위해 나타낸 그림이

다. 이와 같이 Fig. 12 ~ Fig. 17로부터 알 수 있

듯이 식 (10)에서 규정한 불확실성에 대해 크게

3가지로 구분하여 플랜트를 설정한 결과는 자세

각에 미세한 변화만을 일으키고 있다.

더불어 Fig. 18은 식 (13)과 같은 공칭 플랜트

모델의 경우 QRV의     각 변화를 나타내
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Fig. 20. Block Diagram for QRV's Attitude Control
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Fig. 18. Attitude Control of QRV
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Fig. 19. Thrust applied to QRV

고 있으며, Fig. 19는 이 때, QRV의 Rolling,

Pitching, Yawing을 일으키는 추력을 나타내고

있다.

Figure 20은 QRV의 자세 제어를 위한 구현한

SIMULINK의 블럭 다이어그램 개념도를 나타내

고 있다. PD1~PD3은 QRV의 Roll, Pitch, Yaw를

제어하는 PD 제어기이며, 는 pre-filter이다.

그리고 는 QFTCT를 이용해 얻은 제어기를

나타내고, 는 식 (13)과 같은 모터의 공칭

모델을 나타내고 있다. 식 (13)은 4.1절에서 언급

한 불확실성을 근거로 각 파라미터의 초기값을

근거로 정하였다. 여기에 QRV의 외란을 모사하

기 위해 Uniform 분포(-1, 1)를 갖는 노이즈를

추가하여 Fig. 12 ~ 17과 같은 자세 제어에 대한

결과를 얻었다.

  


(13)

Ⅵ. 결 론

제어기 설계에 있어 불확실성은 피할 수 없는

요인이다. 제어 대상의 정확한 모델링을 구현하

기도 어렵고, 기계·전기·전자 등의 소자들은 시간

이 지남에 따라 또는 부하에 따라 노후화나 열화

등이 생겨 특성이 변하기 마련이다.

본 논문에서는 플랜트의 불확실성과 외란의

영향에 대해 강인한 특성을 갖는 QFT를 4-회전

익 비행체의 자세 제어에 적용하였으며, 결과적

으로 QFT를 이용하여 구성한 제어기와 PD 제어

기의 결합을 통하여 요구되는 제어설계 사양에
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적합한 자세제어 결과를 확인할 수 있었다.

한편, Reference tracking에 대한 Unit step

response의 결과를 볼 때, QRV의 위치 제어 시

오차가 심할 것으로 예상되어진다. 이 부분은 향

후 GNSS 시스템을 이용하여 위치를 보상하면

과도한 Unit step response에 대한 위치 오차를

극복할 수 있을 것으로 판단된다.

또한, QFT를 이용한 제어기 설계 과정에서 불

확실성으로 인해 니콜스 선도 상의 QFT 경계를

피하여 안정성을 보장하면서 루프 형성을 이용하

는 과정은 적지 않은 시행착오를 거치게 한다.

따라서, 이에 대해 효율적인 설계 방법을 연구할

필요가 있으며, 이를 통해 QFT를 다양한 제어

대상에 적용하여 보다 쉬운 방법으로 강인한 제

어를 구현할 수 있을 것으로 판단된다.
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부 록

모터에 연결된 블레이드의 회전과 모터의 소모

전류 및 블레이드 회전에 의한 downwash의 풍속

도, 블레이드 회전면 위, 아래의 압력차의 관계를

실험을 통해 확인할 수 있다. 실험은 블레이드 한

개를 대상으로 하였으며, 모터의 파손을 방지하기

위해 전압 및 전류를 8V/1.7A로 제한하였다.

RPM
Current
(mA)

Wind
Speed(m/s)

차압력
(Pa)

1000 100 0.8

1100 100 0.9

1200 140 1.1 12.76

1300 165 1.2

1400 180 1.3 17.31

1500 195 1.5

1600 200 1.8

1700 245 2.0 21.87

1800 276 2.2

1900 305 2.3

2000 360 2.4 21.87

2100 390 2.6

2200 430 2.6

2300 480 2.7

2400 520 2.8

2500 570 2.8

2600 600 2.9

2700 690 3.0

2800 780 3.2

2900 830 3.5

3000 880 3.8 26.43

3100 930 3.9

3200 990 4.0

3300 1070 4.1

3400 1150 4.3

3500 1200 4.5

3600 1260 4.6

3700 1300 4.7

3800 1360 4.8

3900 1470 5.2

Table 5. RPM, Current, Wind Speed,
Differential Pressure about the
Rotation of Blade[11]

또한, 회전속도, 풍속도, 차압을 측정하기 위해

RPM 측정기는 디지털 타코메타(VICTOR

DM6234P+), 풍속계는 Smart Sensor Anemo-

meter, 차압센서는 Sensirion 社의 SDP2000-L을

이용하였다. 이 때, 풍속도는 블레이드 회전면에

서 5cm가량 이격하여 측정되었으며, 차압력의

경우 블레이드의 위 부분과 아래 부분의 압력은

각각 블레이드에서 5cm, 3cm 이격하여 측정되어

졌다[11].

Table 5에서 알 수 있듯이 모터의 RPM이

1000, 2000, 3000 일 때 소모전류는 100mA,

360mA, 880mA와 같이 대략 RPM 증가율의 제

곱에 비례함을 알 수 있다. 이 때 RPM과 풍속도

와의 관계는 일정 구간을 대상으로 할 때 거의

선형적인 관계가 됨을 확인 할 수 있다.

또한, 풍속도에 대한 차압력은 Table 5에서 보

듯이 특정 풍속도마다 측정되어졌지만, 풍속도가

증가함에 따라 차압력이 증가함을 알 수 있다.

Fig. 21과 Fig. 22는 RPM, 풍속도 및 차압력을

측정하는 실험 환경을 나타내고 있다.

Fig. 21. Experimental Environment 1(RPM,
Wind Speed measurement)

Fig. 22. Experimental Environment 2
(Differential Pressure
measurement)


