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- 기호설명 - 

 

,Roll AltitudeF  : 목적함수 

timeg   : 구속조건 

iF   : 일반화된 힘 

iq   : 일반화된 좌표 

V   : 비행체의 속도벡터 

ω   : 각속도 벡터 

I   : 관성모멘트벡터 

φ   : 롤 

θ   : 피치 

ψ   : 요 

XXI , YYI , ZZI  : 몸체 관성모멘트 

Ω   : 로터 회전 각속도 

PJ   : 프로펠러 관성모멘트 

g   : 중력가속도 

l   : 쿼드콥터 팔길이 

b   : 추력계수 

d   : 항력계수 

K   : 감쇠비 

Key Words: Quad-Copter(쿼드콥터), PID Control(비례적분미분제어), D-Optimal(D-최적계획법), Response 

Surface Method(반응표면법), NSGA-II(비지배분류유전알고리즘)  

초록: 본 연구는 비지배 분류 유전알고리즘(NSGA-II)을 이용하여 흐트러진 쿼드콥터의 자세를 빠르게 

회복 할 수 있는 최적화된 PID(Proportional-Integral-Derivative) 이득 값을 얻고자 하였다. PID 제어에 앞서 

로터가 4 개로 이루어진 쿼드콥터의 간격을 전산유체해석을 통해 정의하였으며, 정의된 쿼드콥터 모델을 

통하여 PID 제어 알고리즘을 생성하였다. 반응표면 모델을 생성하기 위해 실험계획법의 하나인 D-최적

계획법 이용하여 실험점을 배치 시킨 후 반응표면모델을 생성하였다. Roll 과 Altitude 의 두 값을 동시에 

만족할 수 있는 PID 의 이득 값을 NSGA-II 를 통해 쿼드콥터의 최단 시간의 자세제어를 할 수 있는 최

적의 이득 값을 얻을 수 있었다. 

Abstract: In this study, the nondominated sorting genetic algorithm (NSGA-II) is used to obtain the optimized 

proportional-integral-derivative (PID) gain value that can quickly recover the motion of a quadcopter after a 

disturbance. Prior to PID control, the four-rotor quadcopter interval was defined using computational fluid dynamics 

(CFD). Through the definition of this model, the PID control algorithm was generated. To construct a response surface 

model, D-optimal programming was used for the generation of experimental points. For this purpose, a gain value that 

satisfies both the roll and altitude PID gain values is obtained. Using the NSGA-II, the gain value of shorten time of the 

quadcopter motion control can be optimized. 
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1. 서 론 

근래 들어 무인 항공기는 군사분야는 물론이고 

민간분야에서도 많은 주목을 받고 있으며, 농업현

장, 무선통신, 기상예측, 방송촬영 등 많은 분야에

서 사용되고 있다. 이에 따라 관련 연구도 활발히 

이루어지고 있으며, 그 중 최근 10 년간 많은 분야

에서 주목을 받은 것이 멀티콥터이다.(1~3) 

멀티콥터는 여러 개의 로터로 이루어진 항공기

로써 보편적인 고정익 항공기의 단점인 수직 이·

착륙을 장점으로, 회전익 항공기와 같이 별도의 

활주로 필요 없다. 또한, 소형화가 용이하고, 실내

에서도 비행이 가능할 뿐만 아니라 구조가 단순하

기 때문에 비교적 간단한 제어 알고리즘을 통해 

제어가 가능하다.  

본 논문에서는 수직 이·착륙이 가능한 회전익 

항공기의 종류인 멀티콥터를 다루고자 한다. 로터가 

4 개로 이루어진 멀티콥터인 쿼드콥터를 대상으로 

하여, 제자리 비행상태를 가정하고, PID(Proportional-

Integral-Derivative) 제어를 통해 기체의 자세 안전

성을 가장 빠르게 회복시킬 수 있는 PID 의 이득 

값을 찾고자 하였다.  

본 논문의 연구 대상인 쿼드콥터를 3 차원 CAD 

프로그램을 통해 정의 하였으며, 4 개의 로터가 동

시에 회전하기 때문에 유동간섭이 일어나게 된다. 

이를 전산유체해석을 통하여 로터와 로터 사이의 

간격을 설계하였으며, 최적설계 기법인 D-최적계

획법을 이용하여 실험점을 설계하였고, 이를 통해 

반응표면법을 사용하여, 근사 함수를 정의 하였다. 

이를 통해 비 지배 분류 유전알고리즘(NSGA-II)를 

통해 최적의 PID 의 이득 값을 얻고자 하였다. 

2. 모델 설계 

2.1 쿼드콥터 

본 연구에서는 멀티콥터의 한 종류인 쿼드콥터

의 자세를 제어하고자 한다. 쿼드콥터는 4 개의 로

터로 이루어져 있으며, 헥사콥터, 옥타 콥터에 비

해 몸체가 작고 무게가 가벼우며, 로터가 대칭으

로 이루어져 있기 때문에 비교적 안정화된 비행을 

할 수 있다. 블레이드 단면형상은 깃요소이론

(Blade Element Theory:BET)식과 전산유체해석의 결

과가 가장 일치하는 NACA0012 형상을 선정하였

다.(2) 쿼드콥터의 구성은 몸체, 블레이드, 모터, 배

터리, 제어기, 수신기 기판을 포함하여 총 무게 

872g 으로 추가적인 부품을 고려하여 1056g 의 무

게를 가정하였다. 설계한 쿼드콥터의 모델은 Fig. 

1 에 나타내었다. 

 

Fig. 1 Quad-copter model(2)  

 
Fig. 2 Center Distance(CD) between rotors  

 

2.2 간섭 변화에 따른 유동해석 

쿼드콥터는 4 개의 로터로 이루어져 있으며, 4 개

의 로터가 동시에 회전하기 때문에 블레이드 후류

에서 생기는 유동의 간섭에 안정성이 불안정해 질 

수 있다. 그렇기 때문에 쿼드콥터의 설계 과정에

서 로터와 로터 사이의 간격 변화에 따른 안정성

을 평가하고자 로터와 로터 사이의 간격 변화에 

따른 추력 안정성을 확인하고자 하였다. 간격 변

화의 간섭효과를 분석하기 위하여 쿼드콥터가 제

자리 비행에 필요한 추력값을 깃요소이론을 이용

하여, 무게 1056g 의 해당하는 추력을 낼 수 있는 

로터의 회전 수가 5200rpm 으로 계산 되었다.(2) 로

터와 로터 사이의 간격은 Fig. 2 에서 보듯이 로터

와 로터 사이를 CD 로 정의하였으며, CD 의 값을 

300mm, 400mm, 500mm 로 변화시켜 추력의 안정성

을 확인한 결과 Table 1 과 같은 추력의 값을 확인

할 수 있었다. CD 가 300mm 일 경우 로터와 로터 

사이의 간격이 비교적 작기 때문에 유동의 간섭이 

일어나는 것을 4 개의 로터의 값이 차이가 나는 

것을 확인할 수 있었으며, 400mm 이후 간격 이후 
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Table 1 Thrust performance of center distance rotors 

Rotational 

Speed 

[RPM] 

Center 

Distance 

[mm] 

Rotor 

ID 

Thrust 

(CFD) 

[N] 

Ave. 

Thrust 

(CFD) 

[N] 

5200 

300 

1 2.6319 

2.8196 
2 2.7946 

3 2.8437 

4 2.8092 

400 

1 2.6872 

2.6908 
2 2.6798 

3 2.6966 

4 2.6998 

500 

1 2.6427 

2.6639 
2 2.6575 

3 2.6782 

4 2.6771 

 

부터는 4 개의 로터의 추력이 거이 일치함을 볼 

수 있었다.  

본 논문의 대상인 쿼드콥터의 설계에서 CD 는 

400mm 로 설계하였다.(4,5) 

3. 시스템 모델링 

3.1 좌표계 및 변환 행렬 

본 연구에서는 Fig. 3 과 같이 관성 좌표계와 비

관성 좌표계를 함께 사용한다. 관성 좌표계는 지

구와 같이 고정되어 있는 좌표계이며, 비관성 좌

표계는 쿼드콥터 몸체와 함께 움직이는 좌표계로

서 원점은 무게 중심에 위치해 있고 x 축과 y 축은 

쿼드콥터의 두 팔과 평행하게 설정되어있다. 관성 

좌표계에서 물체좌표계로 가는 변환 행렬은 식 

(1)과 같이 나타낸다.(6) 

 

c c c s c s cs s s s c

s c s s s c c s s c c s

s s c c c

ψ θ ψ φ θ φ ψ φ θ ψ ψ φ
ψ θ ψ θ φ φ ψ ψ θ φ ψ φ
θ φ θ φ θ

− + 
 − + 
 − 

 (1) 

 

3.2 운동방정식 

쿼드콥터의 동작인 Roll, Pitch, Yaw 회전의 동역학 모

델은 동체에서의 회전에 의해서 발생되는 자이로 효

과와 프로펠러에 회전에 의한 자이로 효과, 프로펠러

에서 발생되는 토크로 나타낸다. 이를 식 (2)와 (3)에서 

나타낸 라그랑지 방정식을 이용하여 유도하게 된다. 
 

L T V= −                 (2) 

i

i i

d L L
F

dt q q

 ∂ ∂
= − ∂ ∂ ɺ ɺ

           (3) 

 
Fig. 3 Coordinate system of earth-fixed and body-fixed 

frame 
 

쿼드콥터 몸체의 무게중심에 작용하는 외력과 

모멘트의 운동방정식을 관성 좌표계로의 회전 행

렬을 곱하여 운동방정식을 얻을 수 있는데 이는 

식 (4), (5)에서 나타낸 뉴턴-오일러 방정식을 이용

하게 된다. 

( )m m+ × = ×V ω V R Fɺ              (4) 

( )+ × =Iω ω Iω Mɺ                  (5) 
 

위 라그랑지 방정식과 뉴턴-오일러 방정식을 이

용하여 유도한 운동방정식은 다음과 같이 나타낼 

수 있다. 
 

1(s s c s c )
U

X
m

ψ φ ψ θ φ= +ɺɺ          (6) 

1( c s s s c )
U

Y
m

ψ φ ψ θ φ= − +ɺɺ        (7) 

1(c c )
U

Z g
m

ψ φ= − +ɺɺ               (8) 

2YY ZZ P

XX XX XX

I I J U

I I I
φ θψ θ

−
= − Ω+ɺɺ ɺ ɺɺ     (9)              

3ZZ XX P

YY YY YY

UI I J

I I I
θ φψ φ

−
= + Ω+ɺɺ ɺ ɺɺ     (10) 

4XX YY

XX ZZ

I I U

I I
ψ φθ

−
= +ɺ ɺɺɺ              (11) 

 

위 식을 다시 정리하면, 아래와 같은 식으로 정

의 할 수 있다. 
 

( )2 2 2 2

1 1 2 3 4U b= Ω +Ω +Ω +Ω      (12) 

( )2 2

2 4 2U lb= Ω −Ω          (13)              

( )2 2

3 3 1U lb= Ω −Ω          (14) 

( )2 2 2 2

4 2 4 1 3U d= Ω +Ω −Ω −Ω     (15) 

 

각각의 Altitude, Roll, Pitch, Yaw 의 1U ~ 4U 는 4 
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Fig. 4 Schematic diagram of PID controller 

 
개의 값을 제어 변수로 사용하였다.(7~9) 

4. PID 제어 

PID 제어기는 Fig. 4 에서 보이듯이 설정 값과 

현재 값의 오차를 각각 비례, 적분, 미분한 값을 

제어기의 출력으로 내는 제어기로서 식 (16)과 같

이 표현할 수 있다.(10) 

 

0

( )
( ) ( ) ( )e

t

I DP

de t
u t K t K e t dt K

dt
= + +∫   (16) 

 

PID 제어기에서 P , I, D 의 각각 이득 값은 고유

한 역할을 가진다. P 제어기는 일종의 스프링과 같

은 역할을 하는데, P 의 이득 값이 증가하면 시스

템의 응답속도가 빨라지나 동시에 불안정성이 증

가하는 경향이 있다. I 의 제어기는 정상상태 오차

를 없애주는 역할을 하지만 I 의이득 값이 커지면 

오버슛이 증가하고 시스템이 불안정해지는 효과가 

있다. D 의 제어기는 일종의 저항기와 같은 역할을 

하는데 D 의 이득 값을 증가시키면 시스템이 

Stable 해지는 효과가 있지만 값이 너무 커지면 오

히려 시스템을 급격히 불안정하게 만들 수 있다.  

5. 시뮬레이터 

제어 알고리즘의 시뮬레이터 구성은 Fig. 5 와 

같은 순서로 계산 된다. 먼저 원하는 Roll, Pitch, 

Yaw, Altitude 를 결정하면 각 변수의 현재 값을 센

서 모델을 통해 받아들인 후에 각각의 오차를 비

례, 적분, 미분 해준다. 그러면 PID 제어기에서 나

오는 출력 값이 제어 변수 1U ~ 4U 가 되는데, 각 

모터에 얼마만큼의 전압을 걸어주어야 하는지를 

inverse kinematics 를 통해 계산해 낸다. 모터 드라

이버에 해당 전압이 인가되면 로터의 모델을 통해 

프로펠러의 속도가 계산된다. 쿼드콥터 몸체에는  

 

Fig. 5 Schematic diagram of the simulator 

 
이제 프로펠러의 회전속도의 제곱에 비례하는 추

력과 항력이 작용하게 되는데, 이 값들로 쿼드콥

터의 운동방정식을 풀어서 현재의 자세와 위치를 

계산할 수 있다. 

6. 최적화 

6.1 설계 목표 

PID 제어에서는 쿼드콥터 형상에 따른 P, I, D 제

어기의 적절한 이득 값을 입력해주어야 한다. 하

지만 실험을 통한 이득 값 조정이나, 많은 경험이 

밑바탕이 되어야 적절한 이득 값을 얻을 수 있다. 

하지만 반응표면 모델과 유전알고리즘을 통해서 

쿼드콥터의 흐트러진 자세를 최단시간에 회복 할 

수 있는 이득 값을 얻고자 한다.  

쿼드콥터의 P, I, D 의 최적화된 이득 값을 얻기 

위해 다음과 같은 가정을 하였다. 
 

·쿼드콥터는 제자리 비행상태를 가정한다. 

·제자리 비행상태이기 때문에 Yaw(회전)의 움직

임은 무시한다. 

·Roll 회전 방향으로 30°기울어진 상태를 가정 

한다. 
 

본 연구의 설계 목표는 Roll 의 움직임과 

Altitude 의 움직임이 안정상태로 되돌아 오는 시간

을 최소화 하는 것이며, 비지배 유전알고리즘에서

는 목적함수의 최소화 값을 얻기 위하여 음의 값

을 출력할 수 있기 때문에 구속함수 g 를 정의하

였다. 또한 1 6~x x 는 Roll 과 Altitude 각각의 P, I, 

D 이득 값의 범위를 나타내었다.  

설계 목표를 정식화하여 나타내면 다음과 같이 

표현할 수 있다. 
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Minimize 
RollF  

         
AltitudeF  

Subject to ( ) 0time ig x s≥           1,2,...,6i =  

         
11 15x≤ ≤  (

RollP  gain) 

21 14x≤ ≤  (
RollI  gain) 

31 13x≤ ≤  (
RollD  gain) 

41 11x≤ ≤  (
AltitudeP  gain) 

51 45x≤ ≤  (
AltitudeI  gain) 

61 8x≤ ≤   (
AltitudeD  gain) 

 

6.2 파라미터 분석 

PID 제어기에서는 Roll, Pitch, Yaw, Altitude 4 가지 

움직임의 각각의 PID 이득 값, 총 12 개의 변수가 

입력 된다. 하지만 파라미터 분석을 통하여 파라

미터변동에 의한 응답 값이 미미한 부분은 배제하

고자 하였다. 그에 대한 변화폭은 Fig. 6 에 나타내

었다. 
1 3~x x 는 Roll 의 P, I, D 이득 값 변화에 따

른 자세 제어 시간, 
4 6~x x 은 Yaw 의 P, I, D 이득 

값 변화에 따른 자세 제어 시간, 
7 9~x x 는 Altitude

의 P, I, D 이득 값 변화에 따른 자세 제어 시간이

다. 

제자리 비행상태이기 때문에 진행방향이 없음으

로 Roll 과 Pitch 는 같은 움직임으로 볼 수 있으며, 

두 움직임은 같은 이득 값으로 제어하게 된다. 총 

9 개의 변수에 값을 변동 시킨 결과 Yaw 의 PID  
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Fig. 6 Parameter analysis 

이득 값 변화에 Roll 과 Altitude 의 움직임의 영향

이 매우 미미하므로 설계 파라미터에서 배제 할 

수 있다. 파라미터 분석을 통하여 설계 변수 12 개 

변수에서 6 개의 변수로 축소하여 값을 얻고자 하

였다. 

 

6.3 반응표면모델(RSM) 

 

6.2.1 D-Optimal 계획법 

반응표면을 형성하기 위한 실험계획에 있어 D-

Optimal 방법을 사용하였다. D-Optimal 은 최적성

이 [ ]TX X 를 극대화 하고자 하는 가장 일반적인 

실험 계획법이다.  

 

[ ]TM X X=                       (17) 

 

M 은 n 개의 실험을 포함하는 최적의 설계 매트

릭스를 의미하며, [ ]TX X 를 극대화 할 수 있다. 다

시 말해 n 은 실험영역에서 가장 큰 값을 갖는 조

건을 의미하게 된다.  

D-Optimal 계획법을 이용하여 얻은 실험점들로

부터 반응표면 모델을 생성하였다. 

 

6.2.2 반응표면모델 생성 

D-Optimal 을 통해 얻은 Roll, Altitude 의 자세 안

정화된 시간과 관련된 데이터를 이용하여 반응표

면을 생성하여 얻은 결과는 다음과 같다.(11) 

 

1 2

3 4 5

6 1 1 2 2

3 3 4 4 5 5

6 6

41.57072 2.68433 3.95101

1.39904 1.05518 0.16185

4.61973 0.13549 0.24312

0.13413 0.0429 0.00488

0.41613

RollF x x

x x x

x x x x x

x x x x x x

x x

= − −

− + +

− + +

+ − −

+

 

(R-Square : 98.00%) 

 

1 2

3 4 5

6 1 1 2 2

3 3 4 4 5 5

6 6

75.36213 1.38921 0.45259

0.30696 12.09709 0.16685

2.73971 0.08249 0.0305

0.03157 0.63282 0.0043

0.29659

AltitudeF x x

x x x

x xx x x

x x x x x x

x x

= − +

+ − −

− + −

− + +

+

 

(R-Square : 98.01%) 
 

위의 근사 방정식의 정확도를 확인하기 위해 

D-Optimal 에서 수행한 각 실험 값, 즉 설계 파라

미터를 위의 근사 방정식에 재 대입하여 실제 출

력 값과 비교 검증 하였으며, 그에 대한 비교 값

은 Fig. 7 에 나타내었다. 
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(a)Accuray of RSM - Roll 

 
(b)Accuray of RSM – Altitude 

 

Fig. 7 Accuray of RSM about roll and altitude 

 

 
Fig. 8 Pareto solution of NSGA-II 

 
6.3 다중목적 유전알고리즘(NSGA-II) 

Roll 과 Altitude 의 두 가지 목적함수를 동시에 

만족 시킬 수 있는 다목적 함수의 최적화를 위해 

NSGA-II 를 적용하여 최적화를 수행하였다.(12)  

NSGA-II 는 기존에 사용되던 비지배 분류 알고

리즘의 단점을 개선한 알고리즘으로 본 논문에서

는 세대 수 300, 인구수 150 으로 설정하였다. 반 

 
(a) Roll 

 
(b) Altitude 

Fig. 9 Comparison of initial PID gain and optimal PID 
gain 

 
응표면법에 의해 생성된 목적함수 Roll 과 Altitude

를 적용하여 얻은 결과는 Fig. 8 에 보여진다. 

 

6.4 최적해 비교 

NSGA-II 의 Pareto 에서 얻은 최적해와 기존 초

기 값과의 비교를 통해 최적화된 결과를 확인하였

으며, 두 값이 비교는 Fig. 9 에 나타내었다. 

Roll 의 자세제어 시간과 Altitude 의 자세제어 시

간이 초기 시간에 비해 줄어들어든 것을 확인할 

수 있었으며, Altitude 의 시간이 확연히 줄어든 것
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을 확인할 수 있다. 또한, Roll 과 Altitude 의 목표 

값에 도달하기 까지의 기체의 안정성도 두 움직임 

모두 안정됨을 보이고 있다. 

7. 결 론 

 본 논문에서는 쿼드콥터의 기체가 제자리 비행

상태에 있을 때, 외부적인 영향에 의해 기체가 기

울어 졌을 경우 PID 제어를 통하여 최단 시간내

에 기체의 안정성을 회복할 수 있는 P, I, D 의 이

득 값을 찾고자 하였다. 쿼드콥터의 안정성을 높

이기 위하여 쿼드콥터의 로터와 로터사이의 거리

를 정의하여 쿼드콥터를 설계 하였으며, 설계된 

쿼드콥터를 통하여 PID 제어 알고리즘을 생성하

였다.  

P, I, D 각각의 최적화된 이득 값을 얻기 위하여 

D-Optimal 계획법을 사용하여 실험점을 배치 하였

고, 이를 통해 반응표면모델을 생성하여, 다중 목

적 함수의 최적화를 위해 비지배 분류 유전 알고

리즘(NSGA-II)를 사용하여 최적 해를 얻었다.  

현대에 들어 무인항공기의 종류인 쿼드콥터가 

다양한 분야에 적용되고 있으며, 외부 환경에도 

안정성을 유지 할 수 있는 제어기의 이득 값을 설

계 할 때, 실험을 통해 얻을 수 있는 방법밖에는 

없었다. 하지만 본 연구를 통해서 반복적인 실험

을 통하지 않아도 최소한의 실험을 통해서 유전알

고리즘을 사용한다면 무인비행체의 안정성을 유지 

할 수 있는 최적의 이득 값을 얻을 수 있음을 확

인 하였다. 
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