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요  약

본 연구에서는 쿼드로터형 비행체 개발을 위한 선행연구로서 1축 자세 제어장비를 개발하고, 시뮬레이션과

실험을 수행하였다. 두 개의 모터와 프로펠러로 구성된 시소형 1축 자세 제어장비가 제작되었고, 추력 시험을

통해 공력 파라메터를 도출하였다. Matlab/Simulink를 이용하여 시스템의 응답을 추정하였고, 자세 센서와 자세

제어 컴퓨터를 탑재하여 실험을 수행하였다. 시뮬레이션과 실험 데이터를 비교하여 실험 시 발생하는 정상상태

오차에 대한 원인을 파악하고, 사용된 자세알고리즘과 자세 제어 컴퓨터에 대한 성능 검증하였다. 본 과정을

통해, 쿼드로터형 무인항공기 자세 제어를 위한 선행 필수 기초자료를 획득하였다.
Abstract

In this research, a single-axis attitude control test bed is developed, and simulation and tests experiments 
are performed, as a preliminary research of a quad-rotor aerial vehicle development. A single-axis test bed 
with seesaw configuration is manufactured using two motors and propellers, and the aerodynamic parameters 
are derived by thrust tests. The response of the system is estimated with Matlab/Simulink, and experiments 
are performed with attitude control computer and an attitude sensor onboard the test bed. Comparing the results 
of simulated and tested data, factors of steady-state errors during experiments are found, and performances of 
used attitude control algorithm and the control computer were verified. In these process, essential preliminary 
data for attitude control of a quad-rotor unmanned aerial vehicle were acquired.
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I. 서  론

현재 개발 및 상용되고 있는 무인항공기는 크게

고정익형과 회전익형 두 가지로 분류할 수 있다. 고

정익형의 경우 회전익형에 비해 고속・장거리 비행

이 가능하고 높은 동력 효율과 이륙중량의 확보가 가

능하며, 상대적으로 단순한 동역학적 특성을 가지지

만, 이착륙시 활주로가 필요하기 때문에 운용에 제한
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이 따른다. 반면, 회전익형의 경우 수직이착륙을 비

롯해 제자리비행, 급선회, 저속비행, Sideslip 비행등

다양한 비행이 가능하나, 구조가 복잡하고, 동력 효

율이 낮으며, 상대적으로 복잡한 동역학적 특성을 지

니고 있다.
회전익형 비행체의 제어가 고정익형에 비해 난이

도가 높음에도 불구하고 소형 센서와 임베디드 시스

템 기술의 발달로 인해 회전익형 비행체의 자세 제어

에 관한 기술적 진보가 이루어 졌다. 또한 최근에는

도심과 산악지형 같은 복잡한 환경에서 수행되는 임

무가 증가함에 따라 지형의 제약을 적게 받는 수직이

착륙형 비행체에 대한 관심이 높아지고 있다. 특히, 
소형 모터와 2차전지 기술의 발전으로 기존 헬리콥

터 형상이 아닌 쿼드로터(Quad-Rotor)형 비행체에 대

한 대한 연구가 활발히 진행되고 있다.[1]-[3] 쿼드로

터형 비행체는 일반적으로 두 쌍의 정방향, 역방향

로터로 구성되어 있으며, 네 개의 로터 각각의 추력

을 조절하여 비행체의 움직임을 제어하는 형태이다. 
한편, 기존 수행된 쿼드로터형 비행체 개발 사례

에서는 상용화된 플랫폼을 기반으로 한 제어기법의

연구가 주를 이루었는데, 이는 향후 다양한 크기와

형태의 비행체 개발에 대비한 기초연구가 부재함을

의미한다. 따라서 본 논문에서는 쿼드로터형 비행체

개발의 선행연구로서 모터와 프로펠러로 구성된 1축
자세 제어 장비를 개발하고, 시뮬레이션과 실험을 통

해 시스템의 성능을 검증하여 체계적인 비행체 개발

을 위한 기초자료를 획득하고자 하였다.

Ⅱ. 시스템의 운동방정식 및 모델링

2-1 1자유도 운동방정식

모멘트방정식과 토크방정식을 적용하여 1축 자세

제어 모델에 대한 운동방정식을 유도하였다. 식(1)과
식(2)는 플랫폼에서 발생하는 모멘트방정식을 수식

화하였고, 식(3)과 식(4)는 두 개의 프로펠러가 발생

시키는 토크방정식을 수식화하였다.

  

   

           (1)

                     (2)

  ·
               (3)

  ·
               (4)

그림 1. 1자유도 동역학 모델

Fig 1. 1 Axis Dynamic Model

1자유도 운동에 관한 모델은 횡방향 지지대의 양

끝단에 프로펠러를 설치하고, 두 프로펠러에서 발생

하는 추력의 차이를 이용하여 원하는 경사각을 유지

할 수 있도록 선정되었다. 
여기서, 은 지지점에 발생하는 모멘트를 의미하

고, 은 각 프로펠러 중심사이의 거리,  , 는 각

프로펠러의 추력, 는 점성감쇠(Viscous damping)로
Kollmorgen社 모터 베어링의 점성 감쇠

1.35×10-5(Nm/(rad/s)) 값을 사용하였다.[4] 은 지지

점에서의 회전속도, 는 플랫폼의 관성모멘트, 는
지지점에서 회전가속도,  , 는 각 프로펠러의

회전속도, 는 프로펠러 추력 상수를 의미한다. 관

성 모멘트 는 단면적이 0.00125m2인 알루미늄 프로

파일로 구성된 횡방향 지지대와 양단 모터의 무게

0.43kg을 고려하여 0.28m4값을 적용하였으며, 는

실험을 통하여 값을 도출하였다.

2-2 프로펠러 추력 실험

프로펠러의 추력 상수를 구하기 위하여 그림2 와
같이 장비를 구성하여 실험을 수행하였다. 실험에는

직경이 12 inch, 피치가 6 inch인 3엽 프로펠러를 사용

하였다. 또한, 프로펠러의 중심축과 동일 선상에 분

동을 설치할 수 있도록 하고 Counter Mass를 이용하

여 횡방향 지지대가 수평을 유지할 수 있도록 하였

다. 
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Counter Mass

Weig
ht

Propeller

그림 2. 프로펠러 추력 실험 장비

Fig 2. Apparatus of Propeller Thrust Test

그림 3. 추력 실험 데이터

Fig 3. Thrust Test Data

실험 방법은 수평이 맞추어진 횡방향 지지대에 분

동을 추가함에 따라 무게가 증가하여 프로펠러가 설

치된 쪽이 아래로 기울어지게 되는데, 이때 프로펠러

의 회전속도를 올려 추력을 증가시킨다. 횡방향 지지

대를 다시 수평이 되는 시점에 프로펠러의 회전속도

를 측정하였다. 프로펠러의 회전속도는 Konex社의

디지털 회전속도계를 사용하였다. 
각 실험 당 동일한 프로펠러에 1kg씩 하중을 증가

시켜 4번을 수행하였고 , 같은 조건으로 3번 반복하

여 실험 데이터를 획득하였으며, 그림 3에 결과를도

시하였다. 실험 결과 추력 대비 프로펠러의 회전속도

의 관계를 나타내는 식(3)에 의해 프로펠러 추력 상

수 값이 약 2×10-5임을 확인하였다. 

Ⅲ. 시스템 개요

3-1 1축 자세 제어 실험 장비

그림 4는 1축 자세 제어 장비를 나타낸 것이다. 시
소형태로 양 끝단에는 모터를 위치하고 횡방향 지지

대는 80×40의 알루미늄 프로파일을 사용하였다. 모
터는 Actro32-4 모델을 사용하였고, 전자 변속기를

모터와 연결하여 모터의 회전 속도를 조절할 수

있도록 하였다. 실험장비의 자세를 측정할 수 있는

자세센서를 부착하여 장비의 상태를 확인하고, 자세

제어 컴퓨터를 사용하여 모터를 제어하고, 실험장비

의 자세 및 속도에 대한 데이터를 획득, 저장할 수 있

도록 구성하였다. 또한 갑작스런추력증가에 의해서

생길 수 있는 장비 손상을 방지하기 위해 횡방향

지지대 아래에 충격 흡수용 댐퍼를 부착하였다.

3-2 자세 제어 시스템

자세 제어 컴퓨터는 1축 자세 제어 플랫폼에 탑재

되는 핵심 부품으로서 자세 제어, 데이터 처리 및 저

장, 송・수신의 역할을 한다. 자세계산은 Texas 
Instrument社에서 개발한 TMS320F28335 프로세서를

사용하였다. 이 제품은 하드웨어적으로 부동소수점

연산이 가능한 FPU(Floating Point Unit)가 탑재되어

기존의 프로세서 보다 빠른 연산속도를 가진다. 

Motor
Attitude Sensor

FCC

Damper

그림 4. 1축 자세제어 실험 장비

Fig 4. Apparatus of 1 Axis Attitude Control
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그림 7. 1축 자세 제어 Simulink 모델

Fig 7. 1 Axis Attitude Control Simulink Model

Processor 150MHz TMS320F28335
Weight 24 gram
Size 65mm×50mm×25mm
Gyro ±300°/s, 3 axis

Accelerometer ±18g, 3 axis
Magnetormeter ±3.5gauss, 3 axis

표 1. 자세 센서 제원

Table 1. Specification of Attitude Sensor

본 연구에서는 사용되는 자세 센서는 각속도, 가속

도 및 지자기 센서가 각 3축으로 구성되어 있는

Analog Device社의 ADIS16405모델을 사용하였다. 표1
은 센서의 성능을 나타낸다.[5][6] 그림 5와 그림 6은
1축 자세 제어 실험에 사용되는 자세 제어 시스템의

구성과 제작된 자세 제어 장치를 나타낸것이다. 각각

의 보드는 eCAN통신으로 연결되며, 자세 센서와

그림 5. 자세 제어 시스템의 구성도

Fig 5. Schematic Diagram of The Attitude control 

System 

그림 6. 자세 제어 시스템(자세 센서(좌), 자세 제어 컴퓨터(우))

Fig 6. Attitude Control System

  

메인보드는 UART(Universal Asynchronous Receiver 
Transmitter)통신으로 연결되어 플랫폼의 자세 및 속

도 제어, 데이터 획득, 데이터의 실시간 저장 기능을

수행한다. 모터 제어 기능은 메인보드에 통합하였다. 
실험 데이터 저장을 위한 데이터 레코더는 SD(Secure 
Digital) Memory의 FAT(File Allocation Table) 파일 시

스템을 적용하여 SPI(Serial Peripheral Interface) 통신

을 통해 메인보드로부터 수신된 데이터를 텍스트 파

일로 저장한다.

Ⅳ. 모의 실험 및 실험 결과

4-1 시뮬레이션

시뮬레이션을 위해서 Matlab/Simulink를 이용하였

다. Simulink는 GUI(Graphical User Interface) 방식으로

수학적 모델링을 보다 편리하게 적용할 수 있다. 
Simulink를 이용하여 전체 및 세부 시스템의 제어 알

고리즘을 설계하였고, 실험에 근거하여 모터의 최대
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회전수는 12,000rpm으로 제한하였다.
그림 7은 1축 자세 제어의 시뮬레이션 모델을 나

타낸 것이다. 본 모델에서는 비례미분제어기를 사용

하여 시뮬레이션을 수행하였다. 비례미분제어기의

제어 이득 값을 선정하는 과정은 다음과 같다. 먼저

미분 이득( )값을 0로 두고 적절한 비례 이득( )

값을 입력한다. 오버슛과 진동이 발생하게 되면 

값을 증가시키고, 다시 값을 증가시키는 과정을
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그림 8. 시뮬레이션 결과(비례 제어)

Fig 8. Result of Simulation(Proportional Control)
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그림 9. 시뮬레이션 결과(비례미분제어)

Fig 9. Result of Simulation(PD Control)

 반복하여 정착시간이 최소가 될 때까지 시뮬레이션

을 수행한다.[7] 그림 8은 비례제어기 만으로 시뮬레

이션 수행하였을 때의 결과이다. 비례제어기 만으로

는 과도한 진동이 발생하는 것을 확인하여 값을

증가시키면서 시스템이 안정화 되는 결과를 확인하

였다. 그림 9는 비례미분제어기를 통해 1축 자세 제

어 모델을 시뮬레이션한 결과이다. 이때 최종  , 

값은 각각 0.15와 0.047이고, 시스템 응답의 상승

시간은 약 0.3초이며, 약 0.7초 후에 안정화 되는 것

을 확인하였다. 
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그림 10. 자세 제어 실험 결과(각)

Fig 10. Result of Attitude Control Experiment(angle)
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그림 11. 자세 제어 실험 결과(PWM)

Fig 11. Result of Attitude Control Experiment(PWM)

4-2 실험

3-1에서 소개한 1축 자세 제어 장비를 이용하여 프

로펠러의 추력변화를 이용한 자세제어 실험을 수행

하였다. RC(Radio Control)조종기를 이용하여 수동으

로 먼저 장비가 원활하게 작동하는지를 파악하고, 지
상통제프로그램(Ground Control Software)을 이용하여
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실시간으로 장비의 상태를 확인하였다. 또한, 지상통

제프로그램과 데이터 송·수신을 통해 자동 자세제어

실험을 수행하였다. 실험에서 획득한 최종 이득 값

 , 는 각각 0.12, 0.04를 적용하였고 이때 상승

시간은 약 0.5초, 정착시간은 약 1.7초임을 확인하였

다.
그림 10은 자세제어시험 플랫폼의 기준입력을 0°, 

10°, 0°, -10°,0° 순으로 바꾸면서 실험을 한결과와 실

험조건과 같은 제어이득과 기준입력을 주었을 때의

시뮬레이션 결과이다. 그림 10에서 시뮬레이션과 실

제 실험의 계단응답의 상승시간은 0.2초 차이를 보이

고 오버슛의 크기와 정상상태오차에서 차이가 발생

하는 것은 모델링오차에 기인한 것으로 판단된다. 특
히 구간 2번과 4번에서 발생한 정상상태 오차는 각각

1.32°, -0.74°인데 실험에 사용한 플랫폼의 무게 중심

이 회전축 보다 위에 있어 횡방향 지지대가 기울어지

면 기울기가 커지는 방향으로 모멘트가 발생하는데

이를 시뮬레이션 모델에 반영하지 않았기 때문으로

보인다.
반면, 무게 중심 위치의 영향을 거의 받지 않는 1

번, 3번 구간에서는 정상상태 오차가 각각 0.47°, 
0.51°가 발생됨을 알 수 있는데, 이는 추력을 발생시

키는 요소가 같은 제어입력에서 다른 추력을 발생시

켰기 때문이라고 사료되며, 그림 11에서와 같이 평형

상태에서도 좌우의 제어입력이 다르게 인가되는 것

으로부터 유추 할 수 있다. 좌우 모터에서 추력이 다

르게 발생한 이유는 플랫폼에 사용된 정방향, 역방향

프로펠러의 추력계수가 서로 같지 않거나 양쪽에 사

용된 모터 전자변속기의 이득 차이가 있기 때문인것

으로 판단된다. 

Ⅴ. 결  론

본 논문에서는 쿼드로터형 비행체 개발을 위한 선

행연구로 1축 자세 제어 장비 개발에 관한 연구를 진

행하였다. 모델의 운동방정식을 유도하고 실험을 통

해서 시스템 파라메터를 구하였다. Matlab/Simulink를
이용하여 1축 자세 제어 장비를 모델링하고, 시뮬레

이션을 수행하였다. 시소형태의 플랫폼을 제작하고

자세센서와 자세 제어 컴퓨터를 탑재하여 실험을 수

행하였다. 시뮬레이션과 실험데이터를 비교하였을

때, 계단응답의 상승시간은 0.2초 차이를 보이고 10°, 
-10°의 각도변화시 각각 1.32°, -0.74°, 0°로 자세 회복

시 0.47°, 0.51°의 정상상태 오차가 발생하는 것을 확

인하였다. 실험 시 발생하는 정상상태오차에 대한 원

인을 파악하고 사용된 자세제어기, 자세 제어 컴퓨터

와 자세센서에 대한 성능을 검증하였다. 향후 본 연

구를 통해 검증된 자세제어장치와 제어기를 쿼드로

터형 비행체에 적용하여 자동비행이 가능한 제어 알

고리즘과 자동 비행 장치를 개발할 계획이다.
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