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헥사콥터의 구동기 고장 검출 및 분리 방법

Actuator Fault Detection and Isolation Method for a Hexacopter

박 민 기 *
★

Min-Kee Park*
★

Abstract

Multicopters have become more popular since they are advantageous in their ability to take off and land vertically. In

order to guarantee the normal operations of such multicopters, the problem of fault detection and isolation is very

important. In this paper, a new method for detecting and isolating an actuator fault of a hexacopter is proposed based on

the analytical approach. The residual is newly defined using the angular velocities of actuators estimated by the

mathematical model and an actuator fault is detected comparing the residuals to a threshold. And a fault is isolated

combining a dynamic model and generated residuals when a fault is detected. The proposed method is a simple, but

effective technique because it is based on mathematical model. The results of the computer simulation are also given to

demonstrate the validity of the proposed algorithm in case of a single failure.

요 약

멀티콥터는 수직 이착륙 할 수 있다는 장점 때문에 활용이 증가하고 있으며 이러한 멀티콥터의 정상적인 동작을 위해서는

고장 검출과 분리 문제가 매우 중요하다. 본 논문에서는 해석적 방법에 기반하여 헥사콥터 구동기의 고장을 검출하고 분리하

는 새로운 방법을 제안한다. 제안한 방법에서는 헥사콥터의 수학적 모델로부터 추정한 구동기의 각속도를 이용하여 잔차를

새롭게 정의하고 생성된 잔차와 문턱값을 비교하여 구동기의 고장을 검출한다. 고장이 검출되면 헥사콥터의 동역학 모델과

생성된 잔차를 결합하여 고장을 분리한다. 제안한 방법은 수학적 모델을 기반으로 하여 간단하면서도 효과적이다. 헥사콥터

구동기의 단일 고장 상황을 가정한 시뮬레이션을 통해 제안한 방법의 유효성을 검증하였다.
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Ⅰ. 서론

멀티콥터(multicopter)는 수직 이착륙 및 정지 비

행이 가능한 장점을 갖고 있어 다양한 활용이 가능

하므로 이에 대한 연구가 활발하게 이루어지고 있

으며 관련된 시장도 급격히 증가하고 있다. 이러한

멀티콥터의 정상적인 동작을 보장하고 안정성과

신뢰성을 향상시키기 위해서는 고장진단 문제가

매우 중요하다.

고장 진단이란 시스템의 센서나 구동기 등 시스

템 내부의 장치 등이 고장이 났을 때 고장을 검출

하고 고장의 종류와 고장이 난 위치를 알려주는 것

을 말한다. 고장진단 기법은 크게 하드웨어적 방법

과 해석적 방법으로 분류되는데 해석적 방법은 하
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드웨어를 중복 사용할 경우 발생하는 비용과 공간

상의 문제가 없으며 시스템 내부 정보를 이용하여

하드웨어 중복을 이용하는 효과를 얻을 수 있다.

이러한 해석적 방법에는 파라미터 추정 방법, 관측

기(observer)를 이용한 방법, 패러티(parity) 방정식

을 이용한 방법 및 칼만(Kalman) 필터를 이용한

기법 등이 있다[1]. 파라미터 추정 방법은 기준 모

델의 파라미터 값과 고장이 난 경우의 파라미터 값

을 비교하여 시스템 파라미터들의 고장 진단은 쉬

우나 파라미터와 직접적 관계가 없는 센서와 구동

기의 고장 진단은 쉽지 않다. 관측기나 패러티 방

정식을 이용한 방법은 잔차(residual)를 생성하여

이를 통해 고장 여부를 판단하고 고장에 대한 정보

를 추출하는 방법인데 수학적 모델을 기반으로 하

는 방법으로 고장 진단이 용이하나 시스템이 복잡

한 경우 수학적 모델을 찾기가 어려운 점이 있다.

마지막으로 칼만 필터라는 추정기를 이용한 방법

은 잔차의 특성 변화로 고장을 진단하는데 비선형

시스템에서도 좋은 성능을 보이는 반면 계산량이

많고 튜닝과정이 필요한 단점이 있다.

멀티콥터의 정상적인 동작을 보장하기 위하여 위

에서 설명한 여러 가지 고장진단 기법을 이용하여

멀티콥터 내부 장치의 고장을 진단하는 방법들에 대

한 많은 연구가 진행되어 왔다[2-5]. 기존 연구들은

쿼드콥터(quadcopter)에 대한 고장 진단 방법들[2],

[3]이 주를 이루고 있으나 최근에는 더 많은 구동기

를 사용하면 안정성이 향상되고 추력이 증가하는 장

점이 있어 헥사콥터(hexacopter)의 연구[4], [5]에 대

한 관심이 증가하고 있다. 또한 멀티콥터 센서의 고

장을 검출하고 분리시키는 많은 연구가 있으나 구동

기의 고장을 검출하는 연구는 많지 않은 편이다.

본 논문에서는 헥사콥터 구동기의 고장을 검출하

고 분리하는 새로운 방법을 제안한다. 제안한 방법

은 해석적 방법을 사용하며 고장검출 기법 중 가장

널리 사용되는 잔차 생성 기법을 기반으로 하였다.

본 논문의 구성은 다음과 같다. Ⅱ장 본론의 1절에

서는 헥사콥터의 동역학 모델을 제시한다. 2절에서

는 수학적 모델을 기반으로 잔차를 정의하고 고장

을 검출 분리하는 방법을 제안한다. 3절에서는 헥

사콥터 구동기의 단일 고장 상황을 가정한 시뮬레

이션을 통해 제안한 방법의 유효성을 보인다. Ⅲ장

결론에서는 연구결과 및 향후 연구방향에 대해 기

술한다.

Ⅱ. 본론

1. Hexacopter의 동역학 모델링

헥사콥터는 6개의 로터(rotor)를 가진 수직으로

이착륙하는 비행체로서 반시계방향으로 회전하는

세 쌍의 고정피치 날개로 구성되어 있다. 이러한

구성으로 6자유도를 가지고 회전운동과 병진운동

을 할 수 있으며 로터의 각속도에 의해 움직임이

제어된다. 본 절에서는 이러한 헥사콥터의 고장 검

출 및 분리를 위한 수학적 모델을 제시한다.

Fig. 1. Coordinate system of a hexacopter.

그림 1. 헥사콥터의 좌표계

3차원 공간에서 헥사콥터의 수학적 모델을 기술하

기 위하여 그림 1과 같이 지구좌표계(earth frame)

       와 동체좌표계(body frame)    

   를 설정한다. 동체좌표계의 중심은 지구좌

표계로부터    에 위치하며 헥사콥터의 각위

치는 롤(roll) , 피치(pitch) , 요(yaw) 에 의해

기술된다. 헥사콥터의 동역학 방정식을 유도하기

위하여 동체는 강체이며 6개의 로터(rotor)는 중심에

대하여 서로 대칭이라고 가정한다. Newton-Euler

방정식을 이용하면 병진운동과 회전운동에 대하여

식 (1)과 (2)의 동역학 운동방정식을 얻을 수 있다

[5-7].









cossincossinsin




cossinsin sincos




 gcoscos




(1)



268 j.inst.Korean.electr.electron.eng.Vol.23,No.1,266∼272,March 2019

(268)











 
 

  






 


  






 





(2)

식 (1)에서 는 전체 추력을 나타내며, 각 회전

프로펠라가 만드는 수직 상승 힘의 합으로 다음과

같다.

        (3)

식 (2)에서 은 로터의 관성모멘트이며  ,  ,

는 각각 동체의  ,  , 축에 대한 관성모멘트이

다.  ,  , 는 각각 동체좌표계에서 롤, 피치, 요

방향의 토크이며, 은 모든 프로펠러의 각속도 차

이이다.

Fig. 2. Layout of a hexarotor.

그림 2. 헥사로터의 배치

헥사콥터의 6개의 로터는 그림 2와 같이 배치되

어 있으며 중심에 대하여 서로 대칭이다. 헥사콥터

의 무게 중심으로부터 로터까지의 거리는 이며 로

터 사이의 각도는 60o이다. 따라서 헥사콥터의 전

체 추력과 토크는 구동기의 각속도와 다음 관계식

에 의해 기술된다[5-7].
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여기서      는 구동기의 각속도이며

  sin,   cos이다. 은 추력상수,

는 토크상수로써 실험으로 구할 수 있다.

식 (4)에서 추력과 토크 값으로부터 각 구동기의

각속도를 구하기 위해서는 행렬 의 역행렬을 구

해야 한다. 그러나 는 정사각행렬이 아니므로 역

행렬을 구할 수 없기 때문에 일반적으로 식 (5)와

같이 의사역행렬(pseudo-inverse)을 이용하여 추력

과 토크로부터 각 구동기의 각속도를 근사적으로

계산할 수 있다.
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2. 고장 검출 및 분리 알고리즘

이 절에서는 헥사콥터 구동기의 고장을 검출하고

분리하기 위한 새로운 방법을 제안한다. 제안한 알

고리즘은 수학적 모델을 이용하여 잔차(residual)를

생성하고 잔차를 문턱값(threshold)과 비교하여 고

장을 검출하고 분리하는 방법이다.

가. 잔차 생성 알고리즘

잔차는 기준 입력과 수학적 모델을 이용하여 추

정된 값과의 차이로 다음과 같이 정의한다.
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는 수학적 모델을 이용하여 센서 측정치로부터 추

정된 각속도 값이다.

식 (5)를 사용하면 추력과 토크로부터 각속도 값

들을 추정하여 잔차를 계산할 수 있다. 하지만 식

(5)에서 구한 구동기의 각속도 값들은 의사역행렬

을 사용해 계산한 근사값으로 고장 검출을 위해 사

용하기 어렵다. 따라서 구동기의 고장 검출을 위해

서는 정확한 각속도 값을 추정할 수 있는 새로운

방법이 필요하다.
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잔차를 계산하기 위하여 식 (4)에서 2, 3 4행을

전개 후 
  

  , 
  

  , 
  

  항으로

묶으면 다음 식을 얻는다.























  

  

  













 



 




 









 








 



 




 








(7)

식 (7)에서 행렬 는 정사각행렬이고 일반적으

로 비특이(nonsingular) 행렬이므로 역행렬이 존재

한다. 따라서  ,  ,  값을 추정할 수 있다면 식 (7)

의 양변에 의 역행렬을 곱하여 정확한 
  

  ,


  

  , 
  

  값을 추정할 수 있다.

 ,  ,  값을 추정하기 위하여 식 (2)에서 

의 계수는 다른 항에 비해 매우 작으므로 무시하면

다음 식을 얻는다.










  
 

  
  

  
 

(8)

헥사콥터는 위치와 자세를 제어하기 위해서 가속도

계, 자이로 센서, 관성측정장치(IMU：Inertial Measure-

ment Unit) 및 GPS 등을 사용하는데 이러한 센서

측정값과 식 (8)을 이용하여 토크  ,
 ,

를 추

정할 수 있다. 추정된 토크 값을 식 (7)에 대입하고

양변에 의 역행렬을 곱하면 다음 식을 얻는다.
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




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Fig. 3. Residual generation process.

그림 3. 잔차 생성 과정

식 (9)로부터  
   

  ,  
   

  ,  
   

 

를 구하여 식 (6)에 대입하면 잔차  ,  , 를

구할 수 있다.

그림 3은 잔차 신호를 생성하는 과정을 블록도로

보인 것이다.

나. 고장 검출 및 분리

이상적인 경우 구동기의 고장이 없다면 잔차는 0

이 되며 고장이 발생하면 잔차는 0이 아닌 값을 가

진다. 하지만 근사식을 사용하였고 실제로는 측정

상의 오차가 발생하므로 고장 발생 기준 문턱값

를 정하고,     를 문턱값과 비교하여

다음과 같이 고장을 검출한다.

 ≥  이면 고장 (10)

   이면 정상 (11)

고장이 검출된 경우에는 다음 단계에 따라 고장

구동기를 분리한다.

식 (1)의 3번째 식으로부터 다음 식을 얻을 수

있다.

 coscos

g
(12)

식 (12)에 센서 측정값을 대입하여 추정된 추력을

라 하면 식(4)의 1행으로부터 다음 식을 얻는다.



















 


(13)

정상으로 진단된 에 포함된 각속도는 수학적

모델로부터 추정한 값이 기준 입력과 같다고 가정

한다. 예를 들어 과 가 정상으로 진단되고 

가 고장으로 진단된 경우 과 에 포함된 각속

도는  ,  ,  ,  ,
 ,

 ,


이며 따라서

  ,
  ,

  ,
 가 된다. 이 값을

식 (13)에 대입하면 다음 식을 얻는다.


 




 
 




  


(14)

따라서 식 (14)와 식 (6)의 2번째 식과 연립하면

각속도  ,
을 추정할 수 있다. 이 값을 기준 각

속도 입력  ,  와 비교하여 고장난 구동기를 분
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리한다.

고장 검출 및 분리 알고리즘을 요약하면 다음과

같다.

알고리즘：고장 검출 및 분리

1. 잔차       계산：식(6)

2. 고장 진단

 ≥  이면 고장

   이면 정상

3. 고장 분리

(1) 정상으로 판단된 에 포함된 추정 각속도는

기준 입력 각속도와 같다고 가정.

(2) 비정상에 포함된 각속도 추정: 식 (6)과 (13) 연립

(3) 구동기의 기준 각속도 입력과 구동기의 추정

각속도를 비교하여 고장 분리

3. 시뮬레이션

본 장에서는 헥사콥터 구동기의 단일 고장 상황

을 가정한 시뮬레이션을 통해 제안한 방법의 유효

성을 검증하였다. 시뮬레이션을 위해 구동기의 기

준 각속도 입력은 표 1과 같이 설정하였으며 2번째

구동기가 시간 5초에서 고장으로 속도가 10% 떨어

진다고 가정하였다. 그 밖에 파라미터들은 참고문

헌 [7]을 참고하여 표 2와 같이 설정하였다.

Table 1. Reference angular velocities for controlling actuators.

표 1. 구동기의 기준 각속도 입력

     

15[rad/s] 10[rad/s] 12[rad/s] 8[rad/s] 13[rad/s] 14[rad/s]

Table 2. Hexacopter parameters.

표 2. 헥사콥터 파라미터

m   

1.6[kg] 0.33[m] 4.8e-3[N/rpm2] 4.8e-4[N�m/rpm2]

그림 4는 기준 각속도 입력을 나타내는데 구동기

2의 경우 시간 5초에서 고장으로 속도가 10% 감소

됨을 보인다. 그림 5는 의사역행렬을 사용하여 추

력과 토크로부터 추정한 각속도를 보이고 있다. 시

뮬레이션 결과를 통하여 의사역행렬을 사용하여

추정한 각속도는 2번째 구동기의 이상으로 떨어진

추력과 토크가 모든 각속도에 반영되어 나타남을

알 수 있다. 그림 6은 기준 각속도 입력과 의사역행

렬을 사용하여 추정한 각속도와의 차이를 보이고

있는데 2번째 구동기 뿐만 아니라 모든 구동기가

각속도 차이를 보이고 있어 고장을 검출하거나 분

리하기가 어려움을 알 수 있다.
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Fig. 4. Reference angular velocities.

그림 4. 기준 각속도 입력
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Fig. 5. Angular velocities estimated by pseudo-inverse.

그림 5. Pseudo-inverse에 의해 추정된 각속도
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Fig. 6. Differences between reference angular velocities

and estimated angular velocities.

그림 6. 기준 각속도와 추정 각속도의 차
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Fig. 7. Generated residuals.

그림 7. 생성된 잔차

그림 7은 제안한 방법을 이용하여 계산된 잔차를

보이고 있다. 문턱값을 3[rad/s]로 설정한 경우 R1

과 R3는 정상이고 R2은 고장으로 판단된다. 그러므

로 R1과 R3에 속한 추정 각속도는 기준 각속도와

같다고 가정하고 식 (6)의 2번째 식과 식 (13)을 연

립하여 R2에 포함된 각속도를 추정하면 =8.7762

[rad/s], =12.8117[rad/s]로 추정된다. 이 값들을

각각 기준 각속도 입력과 비교하여 차이를 구하면,

2번째 구동기는 1.2238[rad/s]의 각속도 차이가 나

며 5번째 구동기는 0.1883[rad/s]의 차이가 남을 알

수 있다. 따라서 2번째 구동기는 기준 각속도 입력

과 12.2% 정도의 차이가 발생하며 5번째 구동기는

1.5% 정도의 차이가 발생하여 2번째 구동기가 고

장으로 판별되었다. 이 결과는 시뮬레이션의 가정

과 일치하며 고장이 잘 검출되고 분리됨을 알 수

있다.

Ⅲ. 결론

본 논문에서는 헥사콥터 구동기의 고장을 검출하

고 분리하는 새로운 방법을 제안하였다. 수학적 모

델을 이용하여 잔차를 새롭게 정의하였으며, 생성

된 잔차를 이용하여 고장을 검출하였다. 또한 고장

이 검출된 경우, 수학적 모델로부터 구동기 각각의

속도를 추정하여 고장을 분리하였다. 헥사콥터의

경우 추력과 토크로부터 의사역행렬을 사용하여

근사적으로 각속도를 구할 수 있으나 고장을 검출

하는 데 사용하기에는 적합하지 않다. 따라서 새로

운 방안으로 토크로부터 대칭인 구동기의 각속도

제곱의 차를 역행렬을 이용하여 추정하고 고장 검

출에 사용하였다.

제안한 방법은 수학적 모델을 기반으로 하여 간

단하고 효율적이며 엔코더와 같이 속도를 추정하

기 위한 별도의 센서를 사용하지 않아도 되는 장점

을 가진다. 구동기의 단일 고장에 대하여 시뮬레이

션을 통해 제안한 방법의 유효성을 보였다. 헥사콥

터의 경우 의사역행렬을 사용하여 추정한 각속도

로 고장을 검출하기 어려움을 보였으며 제안한 방

법을 적용하여 구동기의 고장이 잘 검출되고 분리

됨을 보였다.

향후 제안한 방법을 헥사콥터에 실제 적용하기

위하여 실험을 통해 검증하고 구동기의 다중 고장

에 대해 고장을 검출하고 분리하는 방법에 대한 연

구를 수행할 계획이다.
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