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6-자유도 쿼드로터 무인항공기의 모델링 및 유도기법 설계
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ABSTRACT

As avionics and mechanical devices have been developed, the size of unmanned aerial

vehicle (UAV) is getting smaller. However, the complicated and accurate missions are

provided to the UAV. Among various types of UAVs, quadrotors are widely used for their

availability by virtue of simple structure and hovering function. However, the control of

quadrotor is highly constrained, because the quadrotor is an under-actuated system which

has only 4 actuator inputs. To deal with this under-actuated problem, a new quadrotor

model with two more actuators in addition to the 4 propeller inputs is provided to make

the system fully-actuated. For the proposed model, a controller is designed using feedback

linearization methods. To validate the model and to verify the performance of the

proposed controller, numerical simulation is performed.

초 록

항공전자 장비들의 급속한 발전으로 인해 무인항공기의 크기가 소형화 되고 있으나, 무

인항공기에 대해 주어지는 임무는 더욱 정확하고 복잡해지고 있다. 정지비행이 가능하고,

간단한 기계적 메커니즘을 가진 쿼드로터는 이 같은 환경에서 활동도가 점차 증가하고 있

다. 그러나 쿼드로터는 구조 특성에 따라 출력의 개수보다 입력의 개수가 작은 under

actuated 시스템이므로, 쿼드로터 제어에 큰 제약이 따른다. 본 논문에서는 이와 같은 쿼드

로터의 단점을 해결하기 위해서 4개의 원동기 외에 2개의 추가적인 원동기를 더 부착한

모델을 제안하여, 입력의 개수와 출력의 개수가 같은 fully actuated 시스템을 구현하도록

한다. 제안한 쿼드로터 모델의 제어기를 설계하기 위해 궤환선형화 기법을 적용하였다. 수

치 시뮬레이션을 수행하여 제안한 모델과 설계된 제어기의 성능을 검증하였다.

Key Words : UAV(무인항공기), Quadrotor(쿼드로터), Feedback Linearization(피드백 선
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Ⅰ. 서 론

최근 들어 항공전자 장비의 빠른 발전으로 인

해 무인항공기의 활용영역이 넓어지고 있다. 과

거에는 주로 군사용으로 운용되기 위해 크기가

큰 무인항공기들이 주류를 이루었지만, 요즘에는

소형 무인항공기들이 민간용으로 많이 제작되고

있으며, 그 활용도 또한 영상촬영에서부터 물건
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수송에 이르기 까지 다양하게 확대되고 있다.

다양한 형태의 소형 무인항공기 중에 쿼드로

터는 다른 비행체에 비해 많은 장점을 지닌다.

가장 큰 장점은 기계적인 메커니즘이 매우 간단

하다는 사실이다. 쿼드로터는 비행 전에 트림을

맞추어야 될 필요도 없고, 기계적인 진동도 크지

않을 뿐 아니라, 피로에 의한 부품파손의 확률도

낮다. 또한, 수학적으로 모델링하기도 쉬우므로

자동비행에 적합하며, 초보자들도 쉽게 조종이

가능하다.

쿼드로터의 제어와 유도에 관해서는 많은 연

구자들에 의해 연구가 이루어져 왔다. 우선, 제어

분야에 있어서 쿼드로터의 비선형적인 모델의 특

성을 효과적으로 다루기 위해서 Backstepping 기

법이나, Sliding Mode 기법을 이용한 비선형 제

어기가 설계되었으며[1-5], 궤환선형화 기법을 이

용해 쿼드로터 모델을 선형화 시킨 후 제어기를

설계하였다[6-10]. 또한 쿼드로터의 동체를 한쪽

방향으로 360도 혹은 그 이상 회전시키는 Flip

동작을 수행하거나[11], 특정한 궤도와 자세를 따

라가는 급격한 기동은 물론[12], 공을 서로 주고

받는 등의 정교한 기동도 가능하게 되었다[13].

많은 연구자들의 공헌으로 쿼드로터를 정밀하

게 유도 제어할 수 있지만, 기능적으로 개선해야

할 부분이 여전히 남아 있다. 쿼드로터는 기본적

으로 DC 모터 4개의 출력만으로 움직인다. 최근

에는 모터가 6개인 헥사로터나 8개인 옥타로터

등이 등장했지만, 이들 시스템은 쿼드로터 시스

템에 Redundancy 만을 추가한 시스템이다. 3차

원 공간상에 있는 비행체의 정확한 위치와 자세

는 6개의 변수에 의해 표현된다는 사실을 고려하

면, 결국 쿼드로터 시스템은 입력의 차원이 출력

의 차원보다 작은 under actuated 시스템이며,

이러한 특성이 쿼드로터의 제어와 유도에 제약으

로 작용한다. 예를 들면 쿼드로터를 앞쪽으로 가

속시키기 위해서는 쿼드로터 동체를 반드시 앞쪽

으로 기울여야 하며, 쿼드로터를 뒤쪽으로 기울

인 상태에서는 전방 가속도가 발생하지 않는다.

즉, 쿼드로터의 자세와 가속도는 완전히 독립적

일 수 없다는 것을 의미한다.

이러한 쿼드로터의 제약을 해결하기 위해서

본 논문에서는 2개의 추가적인 원동기를 부착한

모델을 제시한다. 즉, 쿼드로터에 부착된 4개의

DC 모터를 쿼드로터 프레임에 대한 오일러각 피

치방향과 롤방향으로 회전시킬 수 있도록 Servo

Motor 2개를 추가 배치한 것이다. 이러한 모델은

쿼드로터의 동체를 직접 기울이지 않고서도 프로

펠러의 추진력을 원하는 방향으로 조종할 수 있

게 되어 쿼드로터 동체의 자세각을 동체 가속도

방향과 상관없이 자유롭게 조종할 수 있으며, 보

다 다양한 기동을 할 수 있다. 또한, 관성모멘트

가 큰 동체 전체를 움직이는 것 보다, 관성모멘

트가 상대적으로 작은 로터만을 움직이므로, 제

어 응답성 측면에서도 우수한 특성을 보일 수 있

다. 그리고 가속도를 바꿀 때 마다 동체 전체의

자세를 변경할 필요가 없기 때문에 훨씬 안정적

이면서도 급격한 기동이 가능하게 된다.

본 논문에서는 기존의 4자유도 쿼드로터 시스

템으로부터 더 나아가 5자유도, 6자유도 시스템

으로 모델링을 일반화 하는데 주안점을 두었다.

본 논문의 2장은 6자유도 쿼드로터의 시스템 구

성도를 제시함과 동시에 뉴턴의 법칙을 활용한

정밀한 모델링을 수행한다. 3장에서는 제시한 모

델에 대해 궤환선형화 기법을 이용해 제어기를

설계하였다. 논문의 4장에서는 임의의 경로점을

생성하고, 이를 추종하는 수치 시뮬레이션을 통

해 제안한 모델과 제어기 성능을 검증하였다.

Ⅱ. 시스템 모델링

6자유도를 가진 쿼드로터의 동체는 Fig. 1에서

보는 바와 같이 뼈대를 이루는 프레임과 4개의

프로펠러를 각각 회전시키기 위한 4개의 DC 모

터(Motor 1~4), 그리고 프레임에 대한 DC 모터

의 오일러각 와 를 자유롭게 조절하기 위한

2개의 서보모터(Servo Motor 1~2)를 포함하고

있고, 이들의 운동을 유기적으로 연결시켜주는

다양한 관절들로 구성되어 있다.

Figure 1에서 은 모터의 무게중심에서 로터

의 무게중심까지의 벡터이고, 는 모터의 무게

중심에서 스테이터의 무게중심까지의 벡터이다.

그리고 는 동체전체의 무게중심에서 프레임의

무게중심까지의 벡터이고,  ≤ ≤ 는 동체 전

체의 무게중심에서 각각의 모터의 무게중심까지

의 벡터이다.

또한, DC 모터는 Fig. 2에서 보는 바와 같이

로터와 스테이터로 나누어 모델링 하였다. 로터

와 스테이터 각각은 모터의 형태에 따라 그 구성

이 다를 수 있는데 본 연구에서는 BLDC

(Brushless DC) 모터를 고려하였다. 따라서 로터

에는 영구자석과 프로펠러 등이 포함되고, 스테

이터에는 권선과 지지프레임 등이 포함된다. 모

터의 구성에 따라 관성모멘트에는 다소 차이가

있을 수 있겠지만, 로터의 자세는 스테이터에 대

해서 항상 오일러각 로 표현 가능하다. 스테이
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Fig. 2. Motor Model

Fig. 1. Six Degree of Freedom Model

터와 쿼드로터 프레임은 2자유도를 가진 관절을

통해 서로 결합되어 있는데, 이 관절들은 2개의

Servo Motor의 동력에 의해 움직이게 된다.

일반적인 4자유도 쿼드로터의 경우에는 Fig. 1

에서 ①번으로 표시된 화살표 방향으로의 DC 모

터 회전을 통해서만 추진력을 얻게 된다. DC모

터의 회전벡터는 추진력의 방향을 의미하는데,

DC 모터가 프레임에 고정되어 있기 때문에 쿼드

로터의 추진력의 방향을 제어하기 위해서는 프레

임을 직접적으로 기울여야만 한다. 그러나 5자유

도 쿼드로터의 경우에는 추가된 Servo Motor 1

에 의해서 DC 모터에 ②번 화살표 방향으로의

자유도가 더해지게 된다. 따라서 쿼드로터 동체

를 프레임 좌표축의 y축을 기준으로 회전시키지

않더라도, DC 모터의 각도만을 기울여 원하는

방향으로의 추진력을 얻을 수 있다. 여기에

Servo Motor 2까지 추가한다면 화살표 ③번 방

향으로 DC 모터의 자유도가 더해지게 되며, 결

과적으로 프레임이 x축의 회전으로부터 자유롭게

되고, 최종적으로 6자유도 쿼드로터의 모습이 완

성된다.

본 논문의 쿼드로터 모델링에는 지면 좌표계

(Local Navigation Coordinate System) {I}, 프레

임 좌표계(Frame Coordinate System) {F}, 스테

이터 좌표계(Stator Coordinate System) {S}, 로터

좌표계(Rotor Coordinate System) {R}의 총 4개

의 좌표계를 사용하였다. 또한 본 연구에서는 지

면좌표계를 관성좌표계로 고려한다. 프레임 좌표

계는 쿼드로터 동체 전체의 무게중심과 원점이

일치하는 좌표계이고, 스테이터 좌표계는 각각의

DC 모터 무게중심과 원점이 일치하는 좌표계이

다. 그리고 로터 좌표계는 로터 무게중심과 원점

이 일치하는 좌표계를 의미한다.

고려한 시스템의 운동방정식을 유도하기 위해

필요한 변수를 정의하자. 지면 좌표계에서 바라본

프레임 좌표계의 원점의 위치와 오일러각을 각각

와 라고 하고, 프레임

좌표계에서 바라본 지면 좌표계에 대한 프레임 좌

표계 원점의 속도와 프레임 좌표계의 회전속도를

와 라고 하자. 각 벡터

들은 다음과 같은 관계를 가지고 있다.

V R
Q
x
r

=
W =

&

&
(1)

여기서 은 지면 좌표계에서 프레임 좌표계로

좌표계를 변환시켜 주는 좌표변환 행렬이고, 
는 오일러각의 시간변화율을 프레임 좌표계의 각

속도로 변환시켜주는 행렬로 다음과 같다.

R = FQY (2)
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식 (1)을 시간에 대해 미분하면 다음과 같은 결

과 식을 얻을 수 있다.



308 이상현․김유단 韓國航空宇宙學會誌

V V Rx= -W´ + &&& (5)

Q Qr rW = +&& & && (6)

이제 각 로터의 무게중심에 부착된 로터좌표

계 상에서 로터에 가해지는 힘과 가속도의 관계

를 고려하자. 외부에서 가해지는 힘의 크기는 시

간에 따른 운동량의 변화량으로 정의될 수 있으

므로 로터 좌표계에서 바라본 로터에 가해지는

외부의 힘은 아래와 같이 표현할 수 있다.

( )r r r r r rF M V M V= + W ´& (7)

여기서 은 로터 좌표계 원점의 속도, 은

로터좌표계의 회전속도, 그리고 은 로터의 질

량이다. 비슷한 방법으로 로터에 가해지는 외부

토크와 로터 좌표계의 각가속도의 관계는 아래와

같이 표현될 수 있다.

( )r r r r r rT J J= W + W ´ W& (8)

여기서 은 로터의 관성 모멘텀으로

    이다. 다음으로 각 DC 모터의

무게중심에 부착된 스테이터 좌표계 상에서 스테

이터에 가해지는 외력과 가속도의 관계를 수식으

로 표현하면 다음과 같다.

( )s s s s s sF M V M V= + W ´& (9)

힘과 가속도의 관계와 달리, 토크와 각가속도의

관계는 조금 복잡한데, 그 이유는 스테이터 좌표

계의 원점을 스테이터의 무게중심이 아닌, 로터

와 스테이터의 결합체인 DC 모터 전체의 무게

중심에 일치시켰기 때문이다. 스테이터에 가해지

는 토크와 스테이터의 각가속도의 관계는 다음과

같다.

( )
( )( )

( )s s s s s s s s m m m

s s s s s s s

T J J r M V V

r M r r

= W + W ´ W + ´ + W ´

+ ´ W ´ + W ´ W ´

& &

&
(10)

스테이터의 경우와 같이, 동체의 무게중심에 부

착된 프레임 좌표계 상에서 프레임에 가해지는

힘과 가속도의 관계 및 토크와 각가속도의 관계

를 수식으로 표현하면 다음과 같다.

( )f f f f f fF M V M V= + W ´& (11)

( )
( )( )

( )f f f f f f f f b b b

f f f f f f f

T J J r M V V

r M r r

= W + W ´ W + ´ + W ´

+ ´ W ´ + W ´ W ´

& &

&
(12)

한편, 4개의 스테이터에 부착되어 있는 각각의

2자유도 관절이 스테이터의 오일러 각도  
를 동기화 하여 조정할 수 있고, 로터는 스테이

터를 기준으로 각속도 w 로 회전한다고 가정하

자. 이러한 가정 하에 로터와 스테이터, 프레임의

각속도를 각각의 좌표계 상에서 분석해 보면 다

음과 같은 관계를 가지고 있음을 알 수 있다.
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= W + W
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(15)

여기서 는 프레임 좌표계에서 스테이터 좌표

계로의 좌표변환을 위한 변환행렬, 는 스테이

터 좌표계에서 로터 좌표계로 좌표변환을 시켜주

는 변환행렬이고,   은 다음과 같다.

1 0 0 0
0 0 1 0
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0
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ê úY = -ê ú
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(16)

로터와 스테이터 각속도 각각의 미분값은 다음

식으로 표현된다.

[ ]0 0
r rr rr r s r s

T
rr

R R

w

W = W -W ´ W + W

W =

& & &

& &
(17)
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sin cos
cos sin

s ss ss s s

s

ss s s s s s

s s s s s

R R

f
f f q f q
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W = W -W ´ W + W
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(18)

로터와 스테이터, 그리고 이 둘을 합친 모터의

무게중심에서의 속도와 가속도는 각각 다음과 같

이 유도될 수 있다.

( )( )
( )( )( )

r r s s r s

T
r r m s r r rr m s r

V R V r r

V R V r R V r
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V R V r
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= + W´ - W ´ + W´& & &
(21)

이제 각 시스템의 외력과 외부모멘트를 분석

해 본다. 우선, 로터가 받는 힘과 토크는 다음과

같다.

r sr gr pr

r sr pr

F F F F
T T T

= - +

= +
(22)

여기서  , 은 로터가 스테이로부터 받는

힘과 토크이고,  , 은 로터가 프로펠러로부

터 받는 추력과 항력, 그리고 은 로터가 받는

중력이다. 각각의 값은 아래와 같다.

[ ] [ ]
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(23)

한편, 스테이터가 받는 힘과 토크는 다음과 같다.

s fs rs gs

s fs rs r rs s gs

F F F F
T T T r F r F

= + -

= + + ´ - ´
(24)

여기서  는 스테이터가 프레임으로부터

받는 힘과 토크이고  는 스테이터가 로터

로부터 받는 힘과 토크이다. 각각의 성분은 다음

과 같다.
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( )( )

( )
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T
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(25)

마지막으로 프레임이 받는 힘과 토크는 아래와

같다.

f sf gf df

f sf i sf f gf df

F F F F

T T r F r F T

= - -

= + ´ - ´ -
å
å å

(26)

여기서  는 프레임이 스테이터로부터 받

는 힘과 토크, 는 프레임이 받는 중력,

 는 프레임이 받는 속도와 각속도에 의한

공기 저항력 성분으로, 각 성분은 다음과 같다.
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[ ]

1 2 3

1 2 3

T
sf s fs
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(27)

여기서 로터와 스테이터 사이의 힘의 작용점은

로터의 무게중심이라고 가정했으며, 공기에 의한

마찰력은 프레임의 속도와 각속도에 의해서만 일

어나는 것으로 가정하였다. 또한, 관절의 회전중

심이 모터의 무게중심과 일치되도록 관절을 설계

하였으므로, 쿼드로터 프레임에서부터 관절을 통

해 스테이터로 전달되는 힘은 모터의 무게중심에

직접 전달되어 그 힘으로 인해 모터에서 어떠한

모멘트도 발생하지 않는 경우를 가정하였다.

이제 식 (7)~(12)에서 구한 각 세부 시스템에

가해지는 외력과 가속도, 외부토크와 각가속도의

관계식에, 각속도 및 각가속도를 나타낸 식

(13)~(18), 속도 및 가속도 식 (19)~(21), 외력 및

외부토크 (22)~(27)를 대입해서 정리하면 외부 힘

과 토크에 관한 다음 식을 유도할 수 있다.

0T
b b s pr b vfM V M V R F M RG K V+ W´ - + + =å& (28)
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여기서 모터의 관성모멘트는 x,y,z 방향으로 모

두 동일하다고 가정하였다. 이제 식 (28),(29)를

식 (5),(6)에 대입하여 전개해 보면 다음과 같이

힘과 모멘트 방정식을 얻을 수 있다.
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(31)

물리적인 관점에서 분석하면 식 (30)의 우측

항은 순서대로 쿼드로터 동체속도에 의한 공기저

항력, 쿼드로터가 받는 중력, 그리고 프로펠러에

의한 추력이다. 그리고 식 (31)의 우측 항은 순서

대로 스테이터 각가속도에 의한 반작용 토크, 스

테이터 회전에 의한 자이로 효과, 쿼드로터 동체

회전을 방해하는 공기저항력, 동체좌표계에서 지

면좌표계로의 변환에 의해 발생하는 항, 프레임

좌표계의 회전속도에서 오일러 각속도로의 변환

에 의한 가속도, 프로펠러 항력, 프로펠러 추력에

의한 토크, 로터 각가속도에 의한 반작용 토크,

그리고 로터 회전에 의한 자이로 효과이다.

Ⅲ. 제어기 설계 기법

이 장에서는 앞 장에서 유도한 운동방정식을

이용해 제어기를 설계한다. 제어기 설계를 위해

먼저 궤환선형화 기법을 통해 얻은 모델에 최적

제어기법을 이용해서 Synthetic Input의 최적값

Fig. 3. Control input generation procedure

을 계산한다. 이렇게 구한 Synthetic Input을

Modeling Input으로 변환하고, 마지막으로

Modeling Input을 실제 원동기 출력으로 변환시

킨다. Fig. 3에 이 과정을 간략히 정리하였다.

첫 번째 단계로 궤환선형화 기법을 이용해서

Synthetic Input v와 w를 도입해 운동방정식을

세워보면 아래와 같다.
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(32)

위의 운동방정식 다음과 같은 선형 상태방정

식으로 변형시킬 수 있다.
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(34)

위의 상태방식에 대한 Controllability Matrix

는 full rank를 갖기 때문에 모든 변수에 대한

제어가 가능함을 알 수 있다.

본 연구에서는 None Zero Set Point 제어기를

적용하여 시스템에 들어가는 입력 v, w를 다음

과 같이 구한다[14-16].

_ 1 _ 2( )LQR v LQR v dv K S K S
x

x
x

é ù
= - × + + ×ê ú

ë û&
(35)

_ 1 _ 2( )LQR w LQR w dw K S K S
r

r
r

é ù
= - × + + ×ê ú

ë û&
(36)

여기서 은 Linear Quadratic Regulator의

제어이득이고,  는 각각  의 목표값, 그리

고  는 다음을 만족하는 행렬이다.
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두 번째 단계는 식 (35)와 식 (36)로부터 구해

진 Synthetic Input v와 w를 모델링 식의 제어

입력 와 로 변환시켜 주는 과정이다. 우선

식 (31)과 식 (32)에서 제어입력으로 사용하기 위

한 변수를 정의하도록 한다. 식 (31)의 힘 방정식

에서  
을 제어입력으로 둔다.

4 4

1 1

T T T T T T T
s pr s s pr

i i
P R R F F

= =

= = Y Q F Q Få å (40)

이제 식 (31)과 식 (35), 식 (40)를 이용하면,

Synthetic Input v에 대해 힘 방정식의 제어입력

를 다음 식을 이용해서 구할 수 있다.

T
b vf bP M v R K R M Gx= + +& (41)

다음으로 식 (32)의 모멘트 방정식에서

를 제어

입력 로 둔다.
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이제 식 (32)과 식 (36), 그리고 식 (42)을 이용하

면, Synthetic Input w에 대해 모멘트 방정식의

실제 제어입력 를 다음과 같이 구할 수 있다.
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이로써 식(41)와 식(43)을 이용하여 궤환선형화

기법을 통해 구한 Synthetic Input v, w를 모델

링 제어입력  , 로 변환시킨다.

마지막 세 번째 과정은 시스템 모델링 상의

제어입력 와 를 원동기 출력으로 분배하는

것이다. 현재 시스템에서 사용가능한 원동기의

출력은 4개 DC 모터의 속도  와 프레임에 대

한 스테이터의 자세를 제어할 수 있는 2개 Servo

Motor의 각  ,  , 이렇게 총 6개의 변수이다.

따라서 모델링 상의 제어입력 와 를 이용해

이 6개의 변수의 값을 생성할 필요가 있다.

우선 힘 방정식의 제어입력을 살펴보자. 식

(40)에서 
  



을   로 치환하고,  
를

좌변으로 넘긴 후, 를 전개하면 다음과 같다.
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위 식에서 은 동체의 오일러각을 통해 구할 수

있고,  또한 v를 통해 이미 계산된 값이므로,

삼각함수의 공식을 이용하면  ,  , 의 값을

다음과 같이 구할 수 있다[15].
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(45)

만약 Servo Motor 1만 장착되어 있어 의 값을

조절하지 못하거나, Servo Motor 1, 2 모두 장착

되어 있지 않아  , 의 값을 조절하지 못하는

경우에는 각각 5-자유도, 4-자유도 쿼드로터가 된

다. 이때에는   대신에 동체의 오일러각

 를 직접 제어해야 한다.

다음으로 모멘트 방정식의 제어입력 를 살펴

보자. 식 (42)에서      

로 치환하고,

    로 치환한 후, 를 원동

기 출력 변수를 이용해 풀어보면 다음과 같다.
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(46)
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이제 위에서 구한 와 를 조합하면  에 관

한 다음 식을 얻을 수 있다.
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(47)

식 (43)와 (45)를 통해 와  값을 구할 수 있

으며,   
로 나타낼 수 있다고

가정하면 식 (47)를 이용해 다음과 같이  에 관

한 2차 연립방정식을 구할 수 있다. 이 방정식의

해가 4개 DC 모터의 목표 회전속도가 된다.

(48)

Ⅳ. 수치 시뮬레이션

본 논문에서 제시한 모델링 및 제어기에 대한

검증을 위해서 시뮬레이션을 수행하였다. 쿼드로

Param. Value Unit

 1.26 kg

 diag[0.00011425 0.00011425 0.00022525] kg·m2

 diag[0.0001241 0.0001241 0.0002266] kg·m2

 diag[0.018542 0.018542 0.037083] kg·m
2

 diag[0.0001 0.0001 0.0001] N/(rad/s)

 diag[0.0001 0.0001 0.0001] N/(m/s)

 0.00002 Nm/(rad/s)
2

 0.0000002 N/(rad/s)2

 [0.3 –0.3 0.05]
T m

 [0.3 0.3 0.05]T m

 [-0.3 0.3 0.05]T m

 [-0.3 –0.3 0.05]T ms

Table 1. Parameters of Quadrotor

터가 비행할 임의의 경로점을 생성한 후, 쿼드로

터가 그 경로점을 차례대로 지나도록 시나리오를

설정하였다. 4-자유도, 5-자유도, 6-자유도 시스템

에 대해서 수행한 각각의 시뮬레이션 결과를 비

교, 분석하였다. 시뮬레이션에 사용된 계수들의

값은 Table 1에 정리하였다.

Figures 4~9에 시뮬레이션 결과를 보여주고 있

다. Fig. 4는 쿼드로터가 정해진 경로점을 차례로

지나서 최종 목표점에 도달하는 동안, 4-자유도,

5-자유도, 6-자유도 쿼드로터의 위치변화 상태를

나타낸 그래프이다. 세 경우 모두 올바른 궤도를

추종하고 있는 것을 알 수 있다.

Figure 5는 4-자유도 시스템에서 ,  , 의

변화를 나타내고 있다. 4-자유도 시스템에서는

쿼드로터의 자세값인 , 를 이용해 추진력의

방향을 결정하므로 이들의 값이 위치명령에 따라

변하고 있음을 알 수 있다. 나머지 변수인 는

0으로 두고 제어하였다.
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第 42 卷 第 4 號, 2014. 4. 6-자유도 쿼드로터 무인항공기의 모델링 및 유도기법 설계 313

0 20 40 60 80 100 120
-5

-4

-3

-2

-1

0

1

2

3

4

5

Time

Ph
i (d

eg
ree

)

 

 

Reference
Phi

0 20 40 60 80 100 120
-5

-4

-3

-2

-1

0

1

2

3

4

5

Time

Th
eta

 (d
eg

ree
)

 

 

Reference
Theta

0 20 40 60 80 100 120
-5

-4

-3

-2

-1

0

1

2

3

4

5

Time

Ps
i (d

eg
ree

)

 

 

Reference
Psi

Fig. 5. Time response for 4DOF
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Fig. 6. Time response for 5DOF

Figure 6은 5-자유도 시스템에서 ,  , 의

변화를 나타내고 있다. 5-자유도 시스템에서는

쿼드로터의 자세값 중 만을 이용해 추진력의

방향을 결정하므로 이 값이 위치명령에 따라 변

하고 있음을 알 수 있다. 나머지 두 개의 변수인

 는 모두 목표값을 0으로 두었다.

Figure 7은 6-자유도 시스템에서 ,  , 의

변화를 나타내고 있다. 6-자유도 시스템에서는

쿼드로터의 자세값인 , 와 상관없이 추진력의

방향을 결정할 수 있으므로 이들의 값이 목표값

인 0으로 일정하게 유지되고 있음을 알 수 있다.

각 자유도를 갖는 쿼드로터 모델의 성능을 분

석하기 위해 다음과 같은 성능지수를 설정하도록

한다.

J A dt= ò (49)

여기서 A는 동체의 오일러각도인 ,  , 를 의

미하며, 따라서 성능지수는 자세의 변화가 얼마

나 많은가를 표현한다.

각각의 시스템에 대한 성능지수 값을 Table 2

에 정리하였다. Table 2에서 볼 수 있듯이 4-자유

도 쿼드로터 시스템에서는  ,  자세 변화량이
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Fig. 7. Time response for 6DOF
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
  

시스템
4자유도 102.4868 86.9359 0.2180

5자유도 103.0029 0.1240 0.1978

6자유도 1.6477 0.4161 3.2661

Table 2.  of each system

크고, 5-자유도 쿼드로터 시스템에서는  자세

변화량이 크게 나오는 것을 알 수 있다. 추가된

제어 자유도에 따라 6-자유도 쿼드로터 시스템의

자세변화량이 가장 적음을 알 수 있다. 즉, 동체

자세변화가 적은 상태로 비행을 할 수 있으며,

카메라를 통한 영상촬영과 같은 임무수행이 용이

하게 된다.

Figures 8-10은 4, 5, 6-자유도 시스템에서 4개

의 DC 모터 속도의 변화를 나타내고 있다. 6-자

유도 시스템의 경우에는 시스템의 무게중심으로

부터 힘의 작용점까지의 거리가 DC 모터의 각도

에 따라 바뀌게 되므로 두 DC 모터의 속도에 차

이가 나게 되는 것을 알 수 있다.

Figures 11-12는 5, 6-자유도 시스템에서 와
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Fig. 8. Time response of rotor speed (4DOF)
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Fig. 9. Time response of rotor speed (5DOF)
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Fig. 10. Time response of rotor speed (6DOF)
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Fig. 11. Attitude history of stator (5DOF)
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Fig. 12. Attitude history of stator for 6DOF

의 변화를 나타내고 있다. 5-자유도 시스템에

서는 의 값이, 6-자유도 시스템에서는 와

 모두가 변하고 있음을 확인할 수 있다.

Ⅴ. 결 론

본 논문에서는 모터와 관절의 운동을 포함한

6-자유도 쿼드로터에 대한 모델링을 수행하고,

궤환선형화 기법을 통해 제어기를 설계하였으며,

수치 시뮬레이션을 통해 성능을 검증하였다.

본 논문에서 제안한 쿼드로터 모델링과 제어

기를 실제로 구현하기 위해서는 많은 가정 및 주
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의가 필요하다. 우선 DC모터의 속도를 정확히

컨트롤할 수 있는 모터 컨트롤러와, 명령각도를

딜레이 없이 정확히 추종할 수 있을 정도로 큰

파워를 가진 서보모터를 사용했음을 가정했다.

그리고 모터의 자세에 의해 프로펠러가 동체에

닿지 않도록 모터 및 프로펠러의 배치에 주의를

기울여야 하며, 2개의 원동기만으로 4개의 관절

이 모두 같은 자세를 가질 수 있도록 세심하게

기구의 설계해야 한다.
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