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ABSTRACT

This paper presents position control of multicopter using nonlinear dynamic model

inversion in singular perturbation. Multicopter dynamics are developed and separated into

the fast time-scale variables, related with the inner-loop design, and the slow time-scale

variables, related with the outer-loop design. The final design is evaluated in 6-DOF

simulation. The results show accurate position tracking performance.

초 록

본 논문은 4개의 로터를 가지는 쿼드콥터에 대한 비선형 운동모델을 구성하고, 특이섭동 

기법을 이용한 모델 역변환 위치 제어기 설계 결과에 대해 나타낸다. 특이섭동 모델 역변환 

방식은 느린 동역학과 빠른 동역학을 시분할 기법(time scale separation)기법을 이용하여 

각각 역변환 시키는 방법이다. 수립한 6자유도 비선형 운동모델 기반으로, 모델 역변환 제

어기를 설계하고 시뮬레이션을 수행한 결과 정확한 위치 추종을 수행함을 확인하였다.

Key Words : Drone(드론), Multicopter(멀티콥터), Singular Perturbation(특이섭동), DMI

(모델 역변환), Two-time scale(시분할)
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Ⅰ. 서 론

최근 드론이 부각되면서 여러 개의 로터를 가

지는 멀티콥터가 널리 사용되고 있다. 이러한 연

구는 2003년을 기점으로[1] 주로 자율 시스템을 

다루는 연구실에서 시작되었으며, 관련 선행 연

구는 참고문헌[2]에 잘 정리되어 있다. 한편, 최

근 대두되고 있는 충돌회피 기능의 경우 긴급한 

회피기동을 적절히 수행하기 위해서는 고기동,

고성능의 제어방식이 요구 되고 있다. 이러한 고

성능, 고기동 제어법칙 연구에는 비선형 모델 역

변환(Nonlinear Dynamic Model Inversion) 제어

법칙이 주로 연구되었고[3~7], 본 논문은 비선형 

모델역변환 기법 중의 하나인 특이섭동 기법

(Singular perturbation)을 쿼드콥터에 적용해 보

고자 한다. 특이섭동 모델 역변환은 시분할(time

scale separation) 기법을 이용하여 느린 상태와 

빠른 상태를 분리하여 각각 역변환 시켜 통합하
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는 방식으로[8~10], 항공분야의 경우 먼저 고정익

에 대한 연구가 발표 되었고[10~12], 최근 멀티콥

터에 유사한 개념으로 적용된 바 있다[13,14].

본 논문은 항공 제어분야에 익숙한 좌표계를 

기준으로 비선형 6자유도 운동방정식을 구성하여 

쿼드콥터에 대한 운동모델을 수립하였으며, 수식

의 복잡도를 낮추기 위해 벡터, 행렬식으로 표현

하고 모델 역변환기법의 흐름을 따라가기 쉽도록 

순차적으로 정리하였다. 마지막으로 특이섭동 모

델역변환 제어기의 위치제어 시뮬레이션을 수행

하여 제어특성을 살펴보았다.

Ⅱ. 운동 모델 

  좌표계는 Fig. 1과 같이 전통적으로 비행제어 

분야에서 사용하는 기준 좌표계를 사용하였다.

여기서,  은 무게중심 기준 축으로부터 로터의 

거리를 나타내며 로터 모두 동일한 거리에 배치

된다고 가정한다. 로터의 배치를 Fig. 1과 같이 

구성할 때 조종입력에 따른 각각의 모터 제어를 

위한 조종할당 관계는 식 (1)과 같이 정의 할 수 

있다. 은 믹싱 테이블이다.

 →   , 






     
       
       
       





 (1)

여기서, 는 조종입력, 는 모터입력이다.

         
 ,

         


식 (1)의 테이블을 이용하여 조종입력 에 따른 

모터 배분을 식 (2)와 같이 표현할 수 있다.

     (2)

은 네 개의 로터를 모두(collective) 조종하

Fig. 1. Coordinates system

여 고도 상승, 하강을 제어 할 수 있고 상승을 

(+) 부호로 정의한다. 는 피치( )제어로 기수 

들림 방향을 (+) 명령으로 정의하며, 은 롤()

제어로 우측이 내려가는 방향을 (+)로 정의한다.

는 요( ) 제어 명령으로 기수가 시계방향으

로 회전하는 방향을 (+) 로 정의한다.

네 개의 프로펠러는 동일한 추력, 토크 특성을 

가지는 것으로 가정하고, 식 (3)과 같이 비례식으

로 간략화 하였다. 이때 추력은 윗방향이 (+), 토

크는 로터 각각의 회전방향의 반대 방향이 (+)이

다. 여기서, 4개의 모터 입력 (i=1,2,3,4)는 식 

(2)로부터 계산되며 와 는 각각 추력, 토크 비

례 상수이다.

   ,    (3)

2.1 힘과 모멘트

식 (3)을 적용하여 모터 제어에 따른 힘과 모

멘트는 다음과 같이 나타낼 수 있다.
























   
      
       
       
























또는,

   (4)

      
 ,

    

따라서 동체 좌표계 기준 6자유도 힘과 모멘트는 

식 (5)와 같이 나타낼 수 있다. 여기서, 저속비행

의 경우 동체 항력은 무시할 만하므로   는 

0으로 둔 것이다.

        ,   

       
 (5)

한편, 식 (4)를 조종입력 에 대한 식으로 나타내

면 식 (6)과 같다.

  

 (6)

결국, 동체에 전달되는 힘과 모멘트는 식 (6)으로

부터 식 (7)과 같이 나타낼 수 있으며, 조종입력 

에 따른 힘과 모멘트는   를 계수로 사용하

는 비례식으로 간략화 할 수 있다[15].
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Fig. 2. Multicopter model inversion control diagram

    
   
    
    

(7)

2.2 6자유도 운동방정식

비선형 6자유도 강체 운동방정식은 다음과 같

다[16]. 하첨자 는 동체 좌표계 기준을 의미하

고, , 는 앞의 식 (5)에서 계산한 로터 힘과 

모멘트이다.

• Force Equation

  
  (8)

여기서,    ,    × ,

중력가속도 :   

• Moment Equation


  (9)

여기서,    ,  : 관성모멘트

• Navigation Equation

 
   (10)

여기서,    


지면좌표를 동체좌표로 변환하는 행렬 
은 다

음과 같고,


 




   
 cos sin
sin cos








cos  sin
  
sin  cos








 cos sin 
sin cos 

  






식 (11)과 같은 특성을 가진다.


   

  ,  
  

 (11)

지금까지, 행렬 는 동체 각속도 의 cross

product ×  matrix를 나타내며 다음과 같다

[16].

   × 



 


   

   
   

Ⅲ. 모델 역변환 제어기

특이섭동(singular perturbation) 모델역변환 기

법은 시분할 기법(time scale separation)을 이용

하여 느린 동역학과 빠른 동역학을 분리하여 각

각 역변환 시키는 방법으로[10], 항법 방정식

(Navigation Equation)은 느린 동역학, 모멘트 방

정식(Moment Equation)은 빠른 동역학으로 볼 

수 있다. 다음 3.1절 부터 상세한 특이섭동 모델 

역변환 기법의 수학적 흐름을 서술하고, 전체적

인 개념은 한눈에 보기 쉽도록 Fig. 2에 블록선

도로 나타내었다.
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3.1 Time scale separation

모델역변환은 필요한 제어명령을 생성하기 위

해 운동방정식을 미분하여 사용하는 경우가 많은

데, 본 논문에서도 마찬가지로 미분을 취하여 모

델 역변환을 위한 운동모델을 구성한다. 식 (10)

의 항법 방정식을 미분하면 다음과 같고,

   
  


 

  
   

 

정리하면, 식 (12)와 같다. 는 지면좌표 기준 비

행체 위치벡터이다.

 
   (12)

  로 두고 식 (12)를 한 번 더 미분하면 다

음과 같다.

   
  

  

 
   

  

여기서,        및 cross product

matrix 를 대입하면 다음과 같다.

 










   
  
  








 

















 









또는,  






 
 

 






위 식을 다시 쓰면 식 (13)과 같다[13].

 
   (13)






  

  
  




 ,   

여기서, 는 모델역변환을 통해 달성하고자 하

는 최종 제어 목표인 상태변수가 된다. 한편, 식 

(13)에서 ≃ 이므로  행렬은 다음과 같이 

둘 수 있다.

 




  
  
  






결국, 식 (13)과 식 (9)로부터 특이섭동 모델역변

환을 위한 운동모델은 식 (14)와 같이 구성할 수 

있다.

  
   


   

(14)

여기서, 는 의사입력(pseudo control)으로   

로 둔 것이고, 3.3절에서 자세히 나타내었다.

그리고 은 특이섭동(singular perturbation)을 위

한 시분할(time-scale separation) 파라미터로, 0

일 때는 느린 시간스케일(slow time scale)에서의 

빠른 동역학(fast dynamics) 특성을 의미하고, 1

일 때는 빠른 시간스케일(fast time scale)내에서

의 동역학 특성을 의미한다[10,11].

3.2 Slow time scale

식 (14)에서 나타낸 두 개의 시분할(slow and

fast) 모델을 이용하여 느린 시간스케일(slow

time scale)에 해당하는 식으로 나타내면 식 (15)

와 같다. 느린 시간스케일(slow time scale) 내에

서 빠른 상태변수(fast state)   은 정상상태

(steady state)로 가정한 것으로, (~)로 표현하였

으며 그 미분은 0으로 취한다. 즉,    .









  
       


 

    
(15)

식 (15)의 역변환은 다음과 같고,


   

  



  

풀어서 나타내면, 식 (16), (17)과 같다.














 



  
  
  























 (16)






















  

  

  





 (17)

식 (16)의 slow 방정식은   및 를 계산하

는데, 위치 및 고도제어에 필요한 피치 각속도,

롤 각속도 및 추력항이다. 이때, 추력항 은 적

분을 통해  를 직접 계산하고, 식 (7)로

부터 필요 조종입력 을 구할 수 있다.

식 (17)의 fast 방정식은  값을 이용하여 

조종모멘트 

를 계산한다. 는 식 

(16)으로부터 계산되며, 은 요 제어에 필요한 

값으로, 와 같이 간단한 비례제어 
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Fig. 3. Command shaping (reference model)

(P control) 방식으로 계산 할 수 있다. 참고로,

이는 1차 기준모델(reference model)을 사용한 

것과 동일한 효과를 나타낸다[14].

한편, 식 (16)의 의사입력(pseudo control) 는 

다음과 같이 설계할 수 있다[13,14].

3.3 Command Shaping

오차 동역학 모델(desired error dynamics)을 

식 (18)과 같이 안정한 3차 미분 방정식으로 정

의 할 수 있다. 모델 역변환 제어기법의 경우 역

변환이 정상적으로 동작할 경우 기준모델을 그대

로 추종하기 때문에 오차모델 역시 안정한 모델

로 선정하면 전체 시스템은 안정하게 된다.

2 3
0 0 03 3 0e e e ew w w+ + + =&&& && & ,     (18)

식 (18)로부터    로 두면, 식 (19)와 같이 나

타낼 수 있다.

2 3
0 0 03 3cP e e en w w w= + + +&&& && & (19)

식 (19)의 는 식 (20)과 같이 오차모델과 동일

한 특성을 가지는 3차 기준모델을 사용하여 만들

어낼 수 있다. 여기서, 은 말단 위치 명령, 

는 가공된 위치명령이다. 결국, 의사입력(pseudo

control) 는 Fig. 3의 출력을 이용하여 계산한다.

2 3 3
0 0 0 03 3c c c c cmdP P P P rw w w w+ + + =&&& && & (20)

3.4 Fast time scale

이번에는 느린 시간 스케일(slow time scale)

내에서 정상상태()로 가정하였던 식 (15)의 빠

른 동역학과 원래의 빠른 동역학인 식 (9)의 차

이를 계산하고, 그 차이( 
)가 0이 되도

록 하는 제어기를 설계한다.

두 식을 묶어서 나타내면 식 (21)과 같다. 이때 

   이다.










 


 


   

(21)

식 (21)의 차이를 나타내면, 식 (22)와 같다.


  (22)

여기서,     ,    
,

  .

또한, 식 (22)의 미분항 를 의사입력(pseudo

control) 로 두고 역변환 하면 식 (23)과 같다.

    (23)

여기서,  –로 설계 할 수 있는데 

이는 앞의  계산과 동일한 방식이며, 는 

의 명령으로 모두 0 값이 입력된다.

이는 이 0 으로 수렴 하도록 하는 의

도이다.

결국,  
이므로 식 (23)과 (17)로 

부터 필요 조종모멘트 를 구하고, 이를 식 (7)

에 대입하여 실제 필요한 조종입력 , , 

를 구할 수 있게 된다.

Ⅳ. 시뮬레이션

시뮬레이션은 MATLAB/Simulink로 구성하였

고 time step은 0.01초, solver는 euler로 설정하

였다. 방위각 명령을 0으로 유지하고 목표점을 

이동시킨 시뮬레이션 결과로, Table 1은 시뮬레

이션에서 사용한 파라미터를 나타낸다.

Par Value Description Unit

 1.0 mass 

 9.8 gravity const. 

 0.01 moment of inertia 

 0.02 moment of inertia 

 0.2 rotor distance 

 4.9 thrust coeff. [-]

 0.196 torque coeff. [-]

 1.5 desired frequency 

 10.0 P control gain [-]

Table 1. Simulation parameters
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Fig. 4. Position control trajectory

Fig. 5. Position command and response

Fig. 6. Attitude and rate response

Figure 4는 위치제어 목표점 및 수평이동 경로

를 나타내고, Fig. 5는 위치 및 고도 명령에 따른 

응답을 나타낸다. 위치 이동 및 목표점 도달 

Fig. 7. Command shaping (north)

Fig. 8. Error dynamic response(n, e, d)

Fig. 9. Control inputs

과도 응답 없이 잘 추종함을 보이고 있다.

Figure 6은 자세 및 변화율을 나타내고, 

을 이내 추종하며 안정적인 응답을 보이고 있다.
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Fig. 7은 식 (20)의 3차 기준모델의 명령()을 나

타내며 북쪽 명령을 대표로 나타내었다. 말단 명

령()을 부드럽게 가공하는 역할을 수행함을 

보이고 있다. Fig. 8은 식 (18)의 오차( )를 나타

내며, Fig. 9는 사용된 조종입력을 나타내고 있

다. 제한 범위 내에서 적절히 동작함을 보이고 

있다.

Ⅴ. 결 론

본 논문은 쿼드콥터 비행체에 대한 비선형 6자

유도 모델을 간결한 형태로 수립하고, 로터의 배

치와 믹싱에 따른 힘과 모멘트를 간단한 비례관

계식으로 도출하였다. 이를 기반으로, 시분할 기

법을 사용하는 비선형 특이섭동 모델역변환 제어

기의 설계 개념을 적용하여 위치제어 시뮬레이션

을 수행해 보았으며 그 결과에 대해 다음과 같이 

분석하였다.

Figure 4, 5에서 나타낸 바와 같이 위치 제어 

시뮬레이션 결과 과도 응답 없이 목표점을 정확

히 추종함을 확인할 수 있으며, 이는 충돌회피를 

위한 위치이동 명령을 신속하고 정확히 추종 할 

수 있을 것으로 기대할 수 있다.

논문에서 나타낸 제어법칙의 특징으로는 항법

방정식의 두 번 미분으로부터 식(13)과 같이 

   등 3개의 식이 하나의 행렬식으로 조합 

되어 모델 역변환이 용이한 형태로 나타나는데,

이는 수학적으로 검토해 볼 때 쿼드콥터뿐만 아

니라 유사한 형태의 여러 개의 로터를 가지는 멀

티콥터라면 모두 적용 가능함을 알 수 있다.

또 다른 특징으로는 자세제어기(SCAS)를 별도

로 두지 않는데, 그렇다고 해서 자세 측정치를 

제어에 사용하지 않는 것이 아님에 유의할 필요

가 있다. 즉, 블록선도에서 볼 때 자세값은 나타

나 있지 않지만 식 (13)에서처럼 지면좌표계와 

동체좌표계간 좌표변환을 위해서는 자세 측정값

이 필요하다.

또한, Fig. 3에서 볼 때 위치를 두 번 미분한 

값인 지면좌표계 기준 가속도가 피드백에 쓰이게 

되어 있는데, 실제 비행의 경우 위치 측정값의 

정확도, 연속성 등을 고려하여 적절한 필터링이 

필요할 것으로 예상된다.

마지막으로, 본 논문에 나타낸 비선형 운동모

델 기반의 수학적 역변환 설계 방법은 기존 제어

법칙의 게인 설계 방법을 개선하거나, 이미 사용 

중인 제어법칙과 결합하는 방식을 사용하여 보다 

향상된 제어 성능을 확보하는 방안으로 응용 될 

수도 있을 것으로 기대한다.
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