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오픈소스 기반 Pixhawk 미션모드 비행제어법칙 구조 분석
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Abstract 

  This paper deals with the analysis of the inner-loop algorithm of the Pixhawk which is a representative 
multi-copter open source. The algorithm is based on flight control-law structure. The inner-loop algorithm of 
the Pixhawk can be divided into a position controller and an attitude controller. The position controller 
generates the attitude of the multi-copter to move to the destination The position controller also generates the 
demand force and moment acting on each actuator. We confirm that the position controller saturates the 
desired acceleration and speed by using a proper relational expression. The expression can be used in order to 
prevent the sudden change in the attitude of a multi-copter.

초  록

  본 논문에서는 현재 대표적으로 사용되고 있는 멀티콥터 오픈소스 기반 비행제어 컨트롤러인 
Pixhawk의 내부루프 알고리즘 분석에 대해 연구한 내용을 다룬다. Pixhawk의 내부루프 알고리즘은 위치
제어기, 자세제어기로 나눌 수 있는데, 위치 제어기는 목표로 이동하기 위한 멀티콥터의 자세를 제시하
며 자세제어기는 원하는 자세로 변할 수 있도록 구동기에 작용하는 요구 추력과 모멘트 변화를 발생시
킨다. 여기서 위치제어기는 멀티콥터의 급격한 자세변화를 방지하기 위해 적절한 관계식을 이용하여 요
구 가속도 및 속도에 대해 제한을 하고 있는 것을 확인 할 수 있다.
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1. 서    론

  최근 멀티콥터는 단순한 구조와 제어 원리 그리고 저가

형 비행 제어시스템 보급으로 인해 민간분야에서 많은 관

심이 증가하고 있다[1,2]. 그 이유는 오픈소스 기반 비행

제어 컨트롤러가 무료로 배포되고 있어 누구나 쉽게 펌웨

어를 다운로드 받아 하드웨어에 올리는 것이 가능하기 때

문이다. 특히 Table 1과 같이 현재 대표되고 있는 멀터콥

터 오픈프로젝트 중 Pixhawk는 다른 오픈 소스와 달리 상

업적으로 사용하여도 공개할 의무가 없으며 또한 누구나 

코드를 받아 자유롭게 수정할 수 있는 장점이 있다[3]. 이

에 국·내외 많은 실험실에서는 Fig. 1에서와 같이 Pixhawk

의 외부루프 알고리즘(회피 기동, 카메라 영상 장치, 항법 

등)을 검증하기 위한 하드웨어로써 많이 사용하고 있다. 
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멀티 위

(Multiwii)

- 프로 미니 및 마이크로 컨트롤러  

(아두이노 기반)

- 닌텐도 사와 협업

에어로 쿼드

(Aero Quad)

- 아두이노 기반

- 쿼드콥터를 대상 기종

크레이지 플라이

(Crazyflie)

- 소형기체를 타깃

- 안전한 실내에서의 비행을 착안

- SKY-Rover와 협업

아두파일럿

(Ardupilot/APM)

- DIY Drones의 오픈 소스 드론 

프로젝트

- 아두이노 기반의 하드웨어

- GCS 운용(APM Mission Planner)

PX4 오토파일럿

(Pixhawk)

- 자동항법 시스템 가능

-  상업적으로 사용하여도 공개 할 

의무가 없음

- GCS 운용 (Qground Control)

- Flight plot, HILS 제공 

  (ROS 와의 연계가능)

Table 1 Open-Source Project

Fig. 1 Pixhawk Algorithm 

  하지만 이러한 대다수의 실험실에서의 외부루프 알

고리즘 적용방식은 개발한 코드를 단순히 내부루프 

알고리즘(위치제어기, 자세제어기)의 입력 성분에 맞

추어 코드를 개발하는 것에만 초점이 맞추어져 있을 

뿐 기존 내부루프 알고리즘의 검증 에 대한 연구는 미

비하다. 또한 Pixhawk의 오픈소스가 일반 다수의 사

용자들로 하여 매일 수정되고 있어 코드에서 제시한 

내부루프 알고리즘과는 현재 많은 차이를 보이며 코

드 량 또한 방대하여 내부루프 알고리즘을 이해하는 

데에 많은 어려움이 있다. 따라서 일반 사용자들은 내

부루프 알고리즘 이해를 위해 단순히 오픈포럼에서의 

의견 교류를 통해서만 내부루프의 구조의 분석결과와 

알고리즘의 안정성을 믿고 사용하고 있다.

 이에 본 논문은 오픈소스 기반 비행제어 컨트롤러인 

Pixhawk의 미션모드 내부제어기 구조를 분석하고 이

해하려 한다.

2. Pixhawk 구조

2.1 좌표계 및 회전변환
  Pixhawk 제어기 구조는 Fig. 2에와 같이 2-1-3

() 회전 변환을 이용하고 있다. 좌표계의 기

호표기 방식은 지면좌표계의 기호는 ,  2-1-3 회전 

변환에서 2-1( ) 회전 변환 시 나타나는 좌표계

의 기호는  , 이후 3() 회전으로 나타나는 기체 좌

표계의 기호는   로 정의한다. 회전 변환 행렬의 기

호 표기방식은 지면좌표계에서 2-1 회전변환으로 생

성되는 좌표계의 회전변환 행렬을 , 지면 좌표계에

서 기체좌표계로의 회전 변환 행렬을 로 정의한다.

 Fig. 2 Coordinate system

2.2 구성
  Pixhawk의 제어기 구성은 Fig. 3에서 보이는 바와 

같이 자세제어기(Position Controller), 위치제어기

(Attiude Controller), 구동기 관계식(Motor Dynamic)

으로 구성되어 있다[4]. 위치 제어기는 지면 좌표계

를 기준으로 하여 목표점      을 입력 

시 현재 위치, 현재 속도와의 상관관계를 이용하여 

요구 가속도를 생성한다. 특히  요구 가속도가 크면 

멀티콥터의 급격한 자세 변화를 발생 시키므로 위치

제어기는 요구 속도 및 가속도에 대해 제한

(Saturation)을 두고 있다. 자세제어기는 기체 좌표계를 기

준으로 하여 요구 오일러 각 변화 값     
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을 입력 시 현재 각속도 성분과의 상관관계를 이용

하여 요구 각 가속도를 생성한다. 구동기 관계식은 

요구 각 가속도와 요구 가속도를 이용하여 구동기 4

개의 요구 회전수를 구하고 이를 이용하여 멀티콥터

의 요구 모멘트 및 추력을 생성한다. 

Fig. 3 Pixhawk Inner-loop Algorithm

2.3 운동 모델
  멀티콥터는 구동기의 추력과 반동 모멘트를 이용하여 전체 

추력과 모멘트를 발생시킨다. 여기서 구동기 각각의 추력과 반

동모멘트는 Eq. 1과 같이 구동기의 회전수의 제곱의 비

례관계로 표현할 수 있으며, 비례관계 상수는 각각 추력계수

 , 모멘트 계수 로 정의한다[5]. 

  
   

 
   

   
(1)

Pixhawk에서 제공하고 있는 비행체 모델 중 (+)형태

의 쿼드콥터를 대상으로 하여 전체추력을 , 무게중심

에서 구동기 위치까지의 거리를  , 롤, 피치, 요 모멘

트를 각각   이라 하면 Eq. 1을 확장하여 Eq. 2

와 같이 표현할 수 있다. 여기서 Fig. 2와 같이 전진방

향을 구동기 1번으로 한다면  Eq. 2에서 전체 추력은 

구동기 각각의 추력의 합으로 롤 모멘트는 구동기 2번

과 4번, 피치 모멘트는 구동기 1번과 3번의 추력을 이

용하여 표현할 수 있다. 요 모멘트는 구동기의 각각의 

반동모멘트 합으로써 나타낼 수 있다[5]. 





















   
      

      
     



























   (2)

3. Pixhawk 제어기 구성

3.1 위치 제어기 구조 
  위치 제어기 구조는 Fig. 4과 같이 요구 속도  

생성과 요구 가속도  생성 부분으로 구성된다[3]. 

Fig. 4 Position controller model

3.1.1 요구 속도  생성  
  Equation 3과 같이 목표점을     

,  현재 

위치를     라고 하면 요구속도는 목표점과 현재 위치

와의 오차에 대해 이득 을 곱하여 구할 수 있다. 요구 

속도는 목표점이 멀수록 선형으로 비례하여 커지므로 무한

정 커지는 것을 제한해야 한다. 

 
















  

 
  

  


(3)

3.1.2 요구 속도 제한
  요구 속도를 제한방식은 Fig. 5와 같이 요구 속도를 x-y

평면으로 투영한 성분 과 z방향 성분  로 분리하여 

계산한다. 

Fig. 5 Schematic of desired velocity

    
  

   
  



(4)

  먼저  의 제한은 사용자가 지정한 최댓값을 기준으
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로 제한한다. 다음으로  의 제한은 Fig. 6와 같이  

현재 위치가 목표점을 중심으로 한 목표점 반경(Threshold)

에 들어오는지에 따라 다르게 적용한다.

Fig. 6 Distance and Threshold

   목표점 반경을 기준으로 속도를 제한하는 방식은 Ⅰ 

, Ⅱ,Ⅲ 순으로 진행된다(Fig. 7). 여기서 Ⅱ와 

Ⅲ 는 동일한 제한 방식을 사용하고 있다.

step Ⅰ   : 멀티콥터의 현재위치가 목표점 반경에 들

어오지 못한다면 수평 속도 최댓값max을 이용하여 

제한을 둔다. 여기서 속도 최댓값은 사용자가 변수로 지

정한 일정한 값을 이용한다.

step Ⅱ,Ⅲ : 멀티콥터의 현재위치가 목표점 반경에 들 

어 온다면 수평 속도 제한 값(lim)과 요구 속도 중 

작은 값을 사용한다. 여기서 속도 제한 값()은 목표점 

반경에서 수평 속도 최댓값을 가지면서 일정하게 감소

하여 목표점에서는 0.01[m/s]의 속도를 가진다.

Fig. 7 Limit the horizontal velocity of the 
desired velocity

3.1.3 요구 가속도 () 생성
 Equation 5와 같이 제한된 요구 속도(  )와 현

재 속도 의 오차에 대해 PID 제어법칙을 적용한다. 여

기서 생성된 요구 가속도( )에는 제자리 비행을 위

해 필요한 중력 가속도 값  이 더해진다.

    















  

(5)

3.1.4 요구 가속도 () 제한
  요구 가속도의 크기와 기울기는 사용자가 지정한 허용 

기울기max와 요구 가속도 최댓값으로 제한이 된다. 

여기서 허용 기울기는  Fig. 8과 같이 z축 방향 에서 

최대로 기울어진 정도를 의미하며, 요구 가속도 최댓값은 

사용자가 변수로 지정한 일정한 값을 이용한다. 사용되는 

좌표평면은  x-y평면에 수직이고 요구 가속도 방향벡터

가 포함된 평면을 기준으로 한다. 

Fig. 8 Schematic of desired acceleration

  해당 평면을 기준으로 원점에서 각각의 점(A~C)을 이은 

선을 요구 가속도 방향벡터라 할 때 각각의 상황에 대해 

가속도 제한은 다음과 같다(Fig. 9).

case Ⅰ  : 최대 요구 가속도 크기와 허용 기울기에 벗

어나지 않은 구간이므로 가속도 제한이 적용되지 않는다. 

case Ⅱ  : 점 A는 최대 요구 가속도 크기와 허용 기

울기가 크게 벗어난 유형으로 우선 수직방향으로만 가
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속도를 발생시켜 고도를 제어한다.

case Ⅲ : 점 B의 요구 가속도 방향벡터는 최대 가속

도 크기를 벗어난 유형으로 수평방향의 가속도 성분을 

줄임으로써 요구 가속도 방향벡터의 기울기 및 요구 

가속도 최댓값을 조절한다. 

case Ⅳ : 점 C로의 요구 가속도 방향벡터는 최대 허용 

각을 크게 벗어난 유형으로 기울기를 제한하기 위해 수평

방향의 요구 가속도의 크기를 줄인다.

Fig. 9 Limit the required acceleration

3.2 오일러 각 변화 값 생성  
  위치제어기의 입력으로 사용되는 오일러 각 변화 값

  , 
 을 구하기 위해 Fig. 10과 같이 현

재위치, 목표점, 요구가속도, 현재 가속도를 이용한다.

Fig. 10 Generation of required angle errors 

 오일러 각 변화 값   , ]은 요구 가속도의 

단위벡터인      와 현재 가속도의 단위벡터

인       간의 외적을 이용하여 계산한다. 여기서  

 는 2-1-3 회전변환 특성 상 기체 좌표계의 z축 방향

과 2-1 회전 변환된 좌표계의 z축 방향이 동일하므로 비행

체의 시선 각이 고려되지 않는다. 따라서 시선 각이 고려된 

요 각(
 )를 유도하기 위해 2-1 회전변환( )

된 좌표평면 에서의 x축 방향 단위벡터   와 기체좌

표계의 x축 방향 단위벡터  를 이용한다.

3.2.1 좌표계  의 방향벡터       
  먼저 x축 방향벡터 을 구하기 위해 오일러 변화 값 

  을 이용한다. Fig 11과 같이    

변화를 하나의 각도 Ω 변화로 생각하면 회전축

(Rotation Axis)을 법선벡터로 하는 평면위에 단위벡터  와  

가 놓이게 된다. 는 Eq. 7과 같이 지면좌표계의 x

축방향벡터   와 회전평면의 단위 벡터 basis1, basis2, 회전 

변환 각 Ω으로 표현 할 수 있다. 여기서 회전축은 요구 

가속도와 현재 가속도의 외적으로 유도된 결과이며, Ω
은 두 벡터 사이의 각으로 정의한다. 다음으로 y축 방향벡터 

은 요구 가속도 의 단위벡터와 좌표계의 의 x축 방향

벡터 의 외적을 이용하여 유도한다. 

 Fig. 11 Euler’s rotation theorem
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
 

× sin×  cos
   


×    ×



Ω  tan· 
×  

    ×  ,     × 

  ×

(6)

3.2.2 기체 좌표계 방향벡터        
  기체 좌표계 방향벡터를 유도하기 위해 3-1-2 회전

변환을 이용한다. 우선 3()의 회전 각도를  구하기 

위해 Fig. 12에서 보이는 바와 같이 “Haver Sine 

formula”를 적용하여 현재의 위치와 목표점 위치 사

이의 시선 각 변화(∆)를 구한다[7]. 

Fig. 12 Haversine formula 

  

 멀티콥터가 지구와 같이 큰 구 위에 놓일 경우 목표

점까지의 요구 시선 각 변화는 지구 중심을 기준으로 

현재 위치 점과 목표점 사이의 각과 동일하다. 이에 위

도와 경도표기를 각각  로 경도 차이를 ∆로 표기 

하면 시선 각 변화는 Eq. 7과 같이 표현 할 수 있다.

∆   

tan cos sin  sin cos cos∆
sin∆cos  

(7)

  다음으로 시선 각 변화를 이용하여 3회전 변환 

시, 나타나는 좌표계의 단위벡터를     
 라고 

할 때, 이는 Eq. 8과 같이 유도할 수 있다.

    cos∆sin∆  (8)

  Equation 8의 결과와 요구 가속도의 단위벡터와의 외

적을 이용해 Eq. 9와 같이 기체 좌표계의 단위벡터를 

유도할 수 있다[7]. 

 
  ×  

   ×
 ,   


  

(9)

3.2.3 오일러 각 변화 값   ,  
  먼저 롤 각과 피치 각 변화는 Eq. 10와 같이 요구 

가속도의 단위벡터와 현재 가속도의 단위벡터간의 외

적을 이용하여 계산한다. 

     · × 
 ×  (10)

  다음으로 시선 각이 고려된 요 각( 
 )는  Eq. 11과 

같이 2-1  회전 변환된 좌표계성분   와 기체좌표계의 

 의 사이의 각으로 유도한다[8].


  tan 




 ·

 × 




(11)
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Fig. 13 Attitude controller model

3.3 자세 제어기 구조 
  자세 제어기 구조는 Fig. 14과 같이 요구 각속도

 생성과 요구 각 가속도 생성으로 구성된다. 

3.3.1 요구 각속도  생성 
  Equation 12와 같이 오일러 각 변화 값 에 이득()을 

곱하여 기체좌표를 기준으로 한 요구 각속도를 생성한다. 

  
















(12)

3.3.2 요구 각 가속도 생성 
  Equation 13와 같이 기체좌표계 각속도()와 요

구 각속도()를 비교하여 오차에 대해 PID 제어 

법칙을 하여 요구 각가속도를 생성한다. 

   



(13)

4. 시뮬레이션

4.1 시나리오 구성
  시뮬레이션 시나리오는 다음과 같이 구성하였다.  

초기 위치 [0,0,4]m에서 호버링 중이던 기체가 

[1,1,5]m로 직선비행 하도록 구성하였으며 이때 시

선 각은 진행방향을 추종하도록 하였다. 시뮬레이션 

결과는 Equation 14-15에 나타내었다. 

Fig. 14 Simulation Result(Position & Attitude) 
using MATLAB

Fig. 15 Line of sight change Result (X-Y plane) 

4.2 제어기 성능 비교
  기존 멀티콥터에서 적용되고 있는 요구 오일러 각 

유도방법은 Equation 14와 같이 비행체의 운동방

정식에서 호버링을 기준으로 선형화 하여 요구 가

속도와 요구 오일러 각 관계식을 유도한다[6]. 
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  


sin  cos 

  


cos sin 

(14)

  이와 달리 Pixhawk의 제어기 구조는 요구 각도로 

변환하기 위해 좌표계간의 관계를 이용한다. 이는 

Fig. 16에서와 같이 4.1에서 제시한 시나리오를 기

존제어기와 동일한 제어이득을 이용하여 비행 시 더

욱 안정적인 비행을 할 수 있는 장점이 있다.

Fig. 16 Simulation Comparison Result (Position & 
Attitude) using MATLAB 

5. 결    론
  비행 컨트롤러인 Pixhawk의 자세 및 위치제어기

가 PID 제어 법칙이 적용되고 있으며, 여기서 위치

제어기는 기체의 급격한 거동을 방지하기 위해 요구 

속도와 요구 가속도에 대해 적절한 관계식을 이용하

여 제한이 되는 것을 확인하였다. 특히 Pixhawk는 

위치제어기로부터 생성된 요구 가속도를 오일러 각 

변화 값으로 변환하는 것에 대해 기존에 사용되는 

방식과 큰 차이를 보인다. 기존 변환 방식은 호버링

을 기준으로 선형화 하여 요구 가속도와 오일러 각 

관계식을 유도한다. 이와 달리 Pixhawk는 좌표계간

의 관계를 이용해 변화하고 있으며, 이는 기존의 변

환방식과 비교하여 큰 각 변화에 대한 요구 자세 각

을 제시할 수 있는 장점이 있다. 
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