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Quad-Copter Controller Design for Its Automat-

ic Hovering Using Fusion Kalman Fi lter Sensor  

 

Seo Kwang Kim 

 

Dept. of Interdisciplinary Program of Mechatronics Engineering 

The Graduate School, Pukyong National University 

 

Abstract 

 

This paper proposed Quad-Copter controller designed using fusion 

Kalman filter sensor for its automatic hovering. Quad-Copter is use-

ful to use at dangerous places and disaster area. It consists of body 

frame, flying part, fusion angle sensors and control system. It is able 

to move using four blades’ interference. Dynamic modeling of the 

Quad-Copter is presented using Lagrangian equation. Sensor part 

consists of altimeter and Fusion Kalman sensor. The altimeter is to 

measure the altitude of the Quad-Copter. The fusion Kalman sensor 

is soft sensor fused with Kalman filter algorithm and gyro sensor 

accelerometer and geomagnetic sensor. The fusion Kalman filter 

sensor is to create optimum angles of roll, pitch and yaw of the 

Quad-Copter. Using these sensors, PID control methods are pro-

posed and are applied to control the Quad-Copter’s attitude and alti-

tude for hovering. Finally, the simulation and experimental results 

are presented to prove the effectiveness and the applicability to the 
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practical fields of the fusion angle sensor and the presented PID 

controller. 



 1

제 1 장  서 론 

 

 

 

1.1 연구 배경 및 동기 

 

험난한 지형 및 재난현장, 군사지역 등 사람의 접근이 어려운 

곳을 정찰하고 탐사하기 위해선 많은 어려움이 있다. 정보를 

중시하는 현대사회에서 이를 극복하기 위한 대안으로 여러 

선진국에서는 로봇을 개발하고 있으며 이를 개선, 발전시켜 

나가고 있다. 

대부분의 정찰로봇이나 탐사로봇의 이동 방식은 보행이나, 

바퀴를 사용하고 있다. Fig. 1.1 와 Fig. 1.2 는 정찰로봇 레콘 

스카우트(Recon Scout)와 한국에서 개발된 무인 차륜형 

견마로봇(Dog-Horse Robot Robot)이다. 이는 무거운 물체를 

이동시키고 관절을 부착하여 사람대신 작업을 수행할 수 있게 

한다는 장점을 가지고는 있지만, 지면에 의한 이동방식으로 

해상이나 다른 지면으로의 이동이 자유롭지 못하다는 한계성을 

가진다.  

무인항공기는 외부 명령 및 자동 조종 방식으로 임무를 

수행하는 비행체로서 사람의 접근이 위험한 곳이나, 혹은 지형을 

탐색 및 정찰에 용의하며 이동의 제약을 거의 받지 않는다는 

장점이 있다.  
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Fig. 1.1 Recon Scout       Fig. 1.2 Dog-Horse Robot 

 

그러므로 군사용으로 또는 재난지역의 데이터 수집 및 관측 

등 활용범위가 높다고 할 수 있다.  

비행체는 크게 고정익형 비행기와 회전익형 비행기로 분류할 

수 있다. 고정익형 비행기는 회전익형 비행기에 비해 제어가 

쉽다는 장점이 있지만 이착륙시의 활주로 제약이 있으며, 어떤 

한 지점을 오랫동안 머무르기 위해서는 넓은 공간을 선회해야 

한다는 단점을 가지고 있어 정찰하기에는 어려움이 있다. 이에 

반해 회전익형 비행기는 제어가 어렵다는 단점이 있지만 한곳에 

머무를 수 있는 정지비행(hovering)이 가능하며 수직 이/착륙 및 

전후좌우로의 이동이 자유로워 협소한 공간에서의 실용성 또한 

높아 활용범위가 넓다[1].  

회전익의 대표적인 예로는 헬리콥터(Helicopter)가 있다. 

main rotor에 의해 추력이 발생되며 이를 통해 이동 및 

정지비행(hovering)이 가능하며, 이/착륙시 필요한 공간이 적다.  
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Fig. 1.3 Quad-Copter for Military Exhibition 

 

하지만 일반적인 헬리콥터의 자세를 제어하기 위해선 고도의 

숙련된 기술이 필요하며 제어하기 어렵다는 단점이 있다. 

이 단점을 보완한 것이 Quad-Copter(또는 쿼드로콥터, 

쿼드로터-Quadro Rotor type Helicopter)이다. Quad-Copter는 

Fig. 1.3과 같이 네 개의 프로펠러(propeller)가 서로 마주보며 

회전하여 발생되는 추력으로 인해 상승/하강, 이동하는 회전익형 

무인 비행기이다. 메인로터로 움직이는 헬리콥터에 비해 비교적 

제어가 쉽고 4개의 프로펠러을 이용하여 추력이 세다는 장점이 

있다. Quad-Copter타입의 헬리콥터를 제어하기 위해 원대현 

등은 비행체개념 설계를 통하여 시스템을 검정하는 방법을 

제안하였으며, 선정된 추진 시스템의 타당성을 검증하기 위해 

추력 측정 실험을 수행하였다[5]. 하지만 RC용 상용 제품을 

이용하여 연구를 진행하는 방식으로 실제 하드웨어 구성의 

분석이 어려우며, 이로 인해 제어의 차이가 발생할 수 있다. A. A. 

Mian 등은 Backstepping제어를 바탕으로 위치 및 자세를 제어 

하였다[9]. 하지만 시뮬레이션을 통한 검증만을 통하여 실제 

시스템의 응답 특성에 대한 결과가 부족했다. 이외에도 현재 
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Quad-Copter의 모델링 및 제어에 대한 많은 연구가 이루어지고 

있다[2-12].  

위의 많은 연구로부터 4개의 추력 시스템에 대한 연구와 

자세 제어 구현에 대해 다양한 방법들과 활용성에 대해서 증명 

되었다. 

항공기의 핵심은 위치와 자세를 측정하여 얼마만큼 

수평자세를 유지할 수 있는가 하는 것이다. 이때 센서는 매우 

중요한 역할을 하게 된다. 항공기뿐만 아니라 수평을 제어하는 

선형/비선형 제어 시스템에서도 자세를 측정하기 위한 센서는 

중요한 역할을 차지한다. 하지만 이를 측정하는 센서들의 값이 

매우 고가여서 저가의 자이로 센서의 성능을 향상시키는 것에 

대한 연구가 이루어졌다[16]. 하지만 자이로 센서는 시간이 

지남에 따라 누적오차로 정확한 기울기 측정이 어렵다. 최낙순은 

펜들럼의 수평을 제어하기 위해 저가형 자이로 센서와 가속도를 

이용해 보상필터를 적용시켜 펜들럼의 자세를 제어하였다[15]. 

하지만 펜들럼 특성상 한쪽 방향에 의한 제어만을 고려해, roll, 

pitch, yaw의 측정을 요하는 Quad-Copter에 적용이 어렵다. 

따라서 Quad-Copter의 자세를 실시간으로 정확히 측정하기 

위한 연구가 절실히 필요하다. 이를 통하여 Quad-Copter에 

작용하는 외력에도 자세를 안정하게 유지하여 실제적인 운용이 

가능하도록 강인한 제어기 설계 또한 요구된다.  
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1.2 연구 방법 및 목적 

 

Quad-Copter는 지구에 의한 중력을 이기고 지면으로부터 

상승하는 비행체이다. 이때 뉴턴의 운동방정식이 작용하여 

무게가 크면 클수록 상승하기 위한 힘(추력)을 더 많이 필요로 

한다. 때문에 가볍고 단단한 소제로 프레임(frame)을 구성하고 

전체무게와 추력을 고려하여 연구용 Quad-Copter를 설계한다. 

자세를 안정화 하기 위해 상용화된 저가의 자이로 센서와 가속도 

센서를 사용하며 각 센서의 특성을 분석하고, 특성에 따른 

단점을 상호 보완할 수 있는 센서 융합 칼만필터 설계법을 

제시함으로 실시간으로 자세 변화를 추종 및 제어할 수 있도록 

한다. X자로 구성된 프레임의 각 끝에 BLDC모터를 이용하여 

추력을 얻는다. 이때 발생되는 추력으로 인해 자세 변화 및 이동 

변화가 발생하게 되는데, 이를 동역학적 관계식으로 풀어 Quad-

Copter가 항상 안정된 자세를 유지할 수 있도록 한다. 이때 

외부에서 작용하는 힘으로 인한 자세의 흐트러짐을 막기 위해 

PID제어 기법을 제시하고 이의 활용가능성을 시뮬레이션과 실험 

결과를 통해 확인하도록 한다.  
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1.3 연구의 구성 및 내용 

 

본 논문에서는 전/후/좌/우, 상/하 이동 및 회전 가능한 

Quad-Copter의 자세를 안정화하기 위한 PID제어기를 제안하며, 

본 연구의 내용을 다음과 같이 요약할 수 있다. 

 

제 1장: Quad-Copter의 연구동향을 살펴보고 이에 따른 

연구의 필요성과 목적을 제시한다. 그리고 연구 방법에 

대한 간략한 소개와 함께 연구 내용 및 범위를 

제시한다. 

제 2장: Quad-Copter의 시스템 구성과 동작원리에 대해 

서술한다. Quad-Copter는 4개의 로터(rotor)를 이용해 

추력이 발생되는 회전익형 비행기로 호버링(hovering) 

이 가능하고 헬리콥터에 비해 비교적 제어가 쉽다는 

장점이 있다. 무게중심으로부터 X자 프레임으로 

구성되어있는 Quad-Copter의 자세를 제어하기 위해 

프레임 각 끝에 붙어있는 모터의 회전속도에 의한 roll, 

pitch, yaw의 움직임 결정방법에 대해 설명하고, 공기 

반력에 따른 간섭으로 인한 동작원리에 대해서 자세히 

기술한다. 

제 3장: Quad-Copter의 roll, pitch자세를 측정하기 위한 3축 

가속도 센서(AM-3AXIS)와 자이로 센서(NT-gyro300), 

yaw 각도를 측정하기 위한 자이로 센서(P0-GYA-12-

01)와 보정용 지자기센서(CMPS03)의 특징을 알아보고, 
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이의 단점을 서로 보완할 수 있는 융합 칼만필터를 

설계하여 적용시키는 방법을 알아본다. 

제 4장: Lagrangian방정식을 통하여 Quad-Copter의 동역학적 

모델링을 보이고, 이를 통해 자동 호버링을 위한 

PID제어를 적용시켜 시스템을 안정화하는 방법을 

제시한다. 

제 5장: 제어기의 유효성을 검증하기 위해 시뮬레이션과 실험 

결과를 제시한다. 

제 6장: 마지막으로, 본 연구의 결론 및 향후 연구에 대하여 

기술한다. 
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제 2 장 Quad-Copter 시스템구성 및 

동작 원리 

 

 

 

본 장은 Quad-Copter 시스템의 구성을 설명하고, 이를 

움직이기 위한 이동 알고리즘을 서술한다. 또한 로터의 회전 

속도에 따라 발생하는 공기 역학적 간섭현상에 의한 Quad-

Copter의 전/후/좌/우 이동원리와 자세변화를 설명한다. 

 

2.1 Quad-Copter 시스템 구성 및 제원 

 

Fig. 2.1는 설계도를 바탕으로 본 연구를 위해 개발된 실제 Quad-

Copter이다.  

 

 

Fig. 2.1 Developed Quad-Copter 
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Quad-Copter는 기구설계 프로그램인 카티아(CATIA)를 통해 Fig. 

2.2와 같이 설계하였으며, 이는 Fig. 2.3과 같이 구성되어 있다.  

 

 

 

Frame 480mm 

Blade 254mm 

Total Body Length 700mm 

 

Fig. 2.2 Drawing of Quad-Copter 
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ⓐ Frame ⓑ Motor 

ⓒ Motor drive ⓓ Propeller 

ⓔ Angle sensor ⓕ Power supply 

ⓖ Micro controller ⓗ Host computer 

ⓘ Altimeter   

Fig. 2.3 Quad-Copter System 

 

Fig. 2.3에서의 기구장치의 구성은 다음과 같다.  

ⓐ Frame : Quad-Copter를 만들기 위해선 먼저 뼈대가 될 

재료를 선택하여 무게를 결정하는 것이 중요하다. 무게에 따라 

프로펠러 크기와 모터 종류, 전원공급기(Power supply) 용량이 

결정된다. 프레임이 가벼우면 프로펠러의 크기가 작아지고 이에 
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따라 전체 크기도 작아지며, 전원소모량 또한 줄어든다는 장점이 

있지만 외부의(바람, 기류) 영향을 많이 받는다는 단점도 있다. 

이와 반대로 프레임이 무거워지면 프로펠러의 크기는 커지고 

모터의 크기도 커진다는 단점이 있고, 전원 소모가 커지므로 

오래 날지 못한다는 단점이 있는 반면에 자세를 제어하는데 

있어서는 용의하다.  

본 연구에 의한 실험은 실내에서 이루어짐으로 프레임 

재료를 선정함에 있어 최대한 가볍고 단단한 소제인 알루미늄을 

가공하여 X자 형태로 교차시켜 구성한다. 

ⓑ Motor : 모터는 3상 유도 전동기의 특성과 비슷하여 저속 

고속에서 토오크가 비교적 높고 고속회전도 가능한 BLDC모터 

(Brushless DC Motor)를 사용하여 수명을 높이고, 소음과 

전자적인 잡음을 줄였다.  

BLDC모터도 종류도 여러 가지이다. 본 실험에 사용되는 

재료의 무게는 총 700g정도이다. 배터리(battery)와 마이크로컨트롤러 

(micro controller)의 무게까지 감안하여 1개의 모터가 약 1kg을 

들어 올릴 수 있는 모터 4개를 선정하여 총 무게 4kg까지 

커버가 되도록 설계하였다. 

ⓒ Motor drive : 모터의 허용전류가 최대 25A 임으로 

충분한 전류를 공급해 주기 위해 허용전류가 30A인 변속기를 

선정하였다. 

ⓓ Propeller : Motor에 의한 추력을 최대한 끌어낼 수 

있도록 크기가 10인치, 피치 4.7인 정방향 Propeller 2개와, 

역방향 프로펠러 2개를 선정하여, 회전에 의해 기체가 반대방향으로 

회전하려는 토오크가 발생하는 현상을 억제시켰다. 
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ⓔ Angle sensor : 항공기나 인공위성의 위치와 자세를 제어 

하기 위해서는 각도를 측정하는 센서가 중요한 위치를 차지한다. 

현재의 자세를 실시간으로 측정하여 정확하게 자세를 제어하기 

위해서는 센서의 오차도 적을수록 유리하다. 하지만 이를 

측정하는 센서는 고가여서 사용이 어렵다는 단점이 있다.  

본 연구에서는 이런 단점을 극복하기 위하여 상용화되어 

있는 저가형 자이로센서(NT-gyro300)와 가속도 센서(AM-

3AXIS)를 이용하여 roll, pitch각도를 제어하고, 지자기 

센서(CMPS03)와 자이로센서(P0-GYA-12-01)를 이용하여 

yaw자세를 제어할 수 있도록 융합 칼만필터를 설계하였다. 

ⓕ Power supply : Quad-Copter에 전원을 공급해 주기 

위하여 입력이 교류전원 100~240V(4A), 출력이 직류전원 

12V(26A) 인 전원공급기를 사용하였다.  

ⓖ Micro controller : 각도를 구하기 위한 칼만 필터 사용을 

위해 고속으로 처리할 수 있는 DSP(Digital signal processor) 

TMS320F28335로 ADC, PWM, SCI, CAN, GPIO 등을 

구현하였다. 

ⓗ Host computer : Quad-Copter 높이 제어신호 전달 및 

실시간으로 자세를 확인할 수 있도록 하였다.  

ⓘ Altimeter : Quad-Copter의 고도를 측정하기 위한 

센서로 초음파센서(SRF-10)를 사용하였다. 
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2.2 Quad-Copter 제어시스템의 구성 

 

Quad-Copter 제어를 위한 제어시스템의 구성도는 Fig. 2.4과 

같다. 

 

 

Fig. 2.4 Control System Algorithm 

 

이 제어시스템은 호스트 컴퓨터부, 마이크로 컨트롤러부, 

엑츄에이터 드라이버부, 센서부, 그리고 엑츄에이터부로 구성된다. 

호스트 컴퓨터는 RS232 시리얼 통신을 이용하여 Quad-Copter 

수동조작을 위한 명령 전달과 센서에 의한 각도값 및 높이 
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제어를 위한 PWM데이터값을 수집하고, 마이크로 컨트롤러부는 

DSP TMS320F28335를 사용하여 센서부의 신호를 계속적으로 

입력을 받아 제어 연산을 수행한 후 PWM 제어 신호를 엑츄에이터 

드라이버부에 출력한다. 엑츄에이터부는 BLDC모터 4개로 구성되고 

모터를 구동시킨다. 센서부는 roll, pitch, yaw의 자세를 측정하기 

위한 자이로센서 2개와 각도 보정을 위한 가속도센서와 

지자기센서가 있으며, 고도를 측정하기 위한 초음파센서로 크게 

두 부분으로 나뉜다. 센서 신호를 마이크로 컨트롤러에 전송하여 

몸체의 roll, pitch, yaw 값을 구하며 고도를 측정하여 현재 

높이를 측정하는데 사용된다. Fig. 2.5는 본 연구에 사용한 

제어시스템을 나타낸다 

 

 

Fig. 2.5 Quad-Copter System 



 15

2.3 Quad-Copter 자세제어 및 이동원리 

 

Quad-Copter는 Fig. 2.6과 같이 프로펠러 ①와③, ②와④이 

서로 마주보며 X자를 이루고 있다. 서로 마주보는 프로펠러 ①와③ 

(또는②와④)는 같은 피치를 가지고 같은 방향으로 회전하지만, 

서로 인접한 프로펠러 ①와② (또는③와④)는 서로 다른 피치를 

가지며 각기 서로 다른 방향으로 회전하게 된다.  

각각의 프로펠러의 회전속력에 따라 반동력이 작용하는데 이때 

생기는 추력 ( 1 ~ 4)i i =f 의 영향으로 기체의 rolling, pitching, yaw-

ing이 발생한다. 이는 이동 및 회전을 발생시킨다. 

 

 

Fig. 2.6 Quad-Copter 

 



 16

2.3.1 정지비행(Hovering) 제어원리 

무풍상태에서 Fig. 2.6 각각의 ( 1 ~ 4)i i =f  가 같다면 자세는 

안정하다. Quad-Copter가 제자리에서 정지비행을 하는 것을 

호버링(hovering)이라 한다. 이때 Fig. 2.7의 양력(L)과 기체에 

대한 추력(T), 항력(D)과 무게(W)는 동일 방향으로 작용하며, 

양력과 기체에 대한 추력의 합은 무게와 항력의 합과 같다. 

 

 

 

Fig. 2.7 Hovering 
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호버링 상태에서 각각의 로터의 회전력을 증가시켜 양력과 

기체에 대한 추력(T)의 합이 항력과 무게의 합보다 크게 되면 

기체는 Fig. 2.8과 같이 상승비행을 시작하고, 반대로 추력을 

감소시켜 양력과 추력의 합이 항력과 무게의 합보다 작게 되면 

헬리콥터는 하강비행을 시작한다.  

 

 

Fig. 2.8 Rising/Falling Algorithm 
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2.3.2 Rolling, Pitching 제어 및 이동원리 

Fig. 2.9는 각 로터에 의한 프로펠러 회전속도에 따른 

자세변화를 나타낸다.  

 

 

Fig. 2.9 Attitude Algorithm 

 

프로펠러 ①과 ③의 회전속도는 Pitch( y 축의 회전운동 q )의 

자세변화에 영향을 미치며, ②와 ④는 Roll( x 축의 회전운동 

f )의 자세변화에 영향을 미친다. 이를 통해 자세를 제어할 수 

있으며 이때 발생하는 합력(R)으로 Fig. 2.10과 같이 기체의 

이동을 제어할 수 있다.  

Quad-Copter가 전/후/좌/우로 기울어 졌을 때 양력(L)과 

무게(W)의 크기는 같고 기체의 추력(T)이 항력(D)보다 크면 

기운 방향으로 수평 전/후진 비행을 시작한다.  
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Fig. 2.10 Moving Algorithm 

 

2.3.3 Yawing 제어 원리 

자유단(free end, 고정되지 않은 끝)을 갖는 동일축상의 

물체는 한쪽을 회전시켜 주면, 다른 한쪽은 반대쪽으로 회전하려는 

경향이 있다. 비행기의 토오크 효과(Torque Effect)와 같이 

Quad-Copter 역시 프로펠러 회전(위에서 내려다 보았을 때 

반시계 방향)에 의해 기체는 반대방향(시계방향)으로 회전하려는 

토오크가 발생하는데, 헬리콥터의 경우 이 토오크는 꼬리로터(tail 

rotor)에 의해 상쇄되어 진다.   

Quad-Copter의 경우 헬기와는 달리 꼬리로터가 없는 대신 

4개의 프로펠러로 구성되어 있다. 이들은 이런 토오크효과를 

없애기 위해 마주보는 프로펠러의 회전 방향은 같지만 인접한 
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프로펠러의 회전 방향은 서로 반대가 된다. Fig. 2.11는 Yawing 

제어를 위한 알고리즘을 나타낸다. 

 
Fig. 2.11과 같이 ①와 ③ 프로펠러의 시계 반대방향으로 

회전하는 속도가 ②와 ④ 프로펠러의 시계 방향으로 회전하는 

속도보다 크다고 한다면 1 3 2 4( ) ( )= > =f f f f 일 때 기체는 시계 

반대방향으로 회전하게 된다. 이와 반대로 기체를 시계방향으로 

yawing을 제어하기 위해선 ②와 ④ 프로펠러의 회전 속도를 

높여 1 3 2 4( ) ( )= < =f f f f 가 되게 제어를 수행하면 된다. 

 

 

Fig. 2.11 Yawing Control Algorithm 
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제 3 장 Roll, Pitch, Yaw 측정을 위한 

센서 융합 칼만필터 

 

 

 

항공시스템에서의 각도 측정은 안전한 비행을 위해 매우 

중요한 위치를 차지한다. 이를 측정하기 위한 자이로 센서와 

가속도 센서, 지자기 센서는 민감도와 정확도 차이로 인해 

단일적으로 사용하기 어렵다. 본 장에서는 Quad-Copter의 hov-

ering을 위해 자이로 센서와 가속도 센서 및 지자기센서의 

특성을 분석하고 정확한 기울기와 회전속도를 측정하기 위한 

센서 융합 칼만필터 설계 방법에 대하여 설명한다.  

 

3.1 자이로 센서의 특징 

 

Fig. 3.1는 Quad-Copter의 자세를 측정하기 위한 자이로 

센서로, (a)는 roll과 pitch를 측정하는 자이로센서(NT-

Gyro300)이고 (b)는 yaw를 측정하는 자이로센서(P0-GYA-12-

01)이다. NT-Gyro300은 InvenSense 사의 IDG-300을 이용한 

모듈로서 하나의 칩에 X, Y의 2축이 포함되어 있고, 공급전압 

DC3V~3.3V, 최대 반응범위 500 / sec± o 까지의 측정이 가능한 

센서이다. 또한 Low-pass filter 회로를 내장하고 있어서 넓은 

주파수 영역을 통한 특정 잡음을 제거할 수 있고 아날로그 
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전압으로 자이로 값을 출력한다. 자이로센서(P0-GYA-12-01)는 

STMicro사의 LPY530AL 센서가 장착된 초소형 모듈로서 2축 

각속도를 측정하여 아날로그 신호로 출력값을 낸다.  

 

        

(a) NT-Gyro300 Sensor          (b) P0-GYA-12-01 

Fig. 3.1 Gyro sensor. 

 

자이로 센서는 회전하는 물체의 초당 각속도(angular 

velocity)를 측정하는 센서로서 물체의 외부적인 회전 속도를 

감지하여 물체의 각속도로 나타낸다. 이러한 각속도 데이터를 

마이크로프로세서를 통하여 적분 연산한 후 원하는 기울기 각을 

아래의 식 (3.1)과 같이 얻을 수 있다.  

 

dtq w= ò                                ( 3 .1 ) 

 

w  : 각속도(자이로 센서 출력값) 

q  : 기울기 각 

t  : 시간 
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그러나 유한한 시간 단위로 적분 연산을 하기 때문에, 적분 

오차가 발생하여 시간이 지남에 따라 자이로 센서의 기준값(gyro 

bias)이 조금씩 이동한다. 이로 인해 변화량은 일정하지만, 

자이로 센서의 출력 값은 한쪽 방향으로 기울어지게 된다. 

Fig. 3.2는 엔코더에 진자를 연결하고 진자의 끝단에 자이로 

센서를 고정하여 자유운동시켰을 때, 자이로 센서와 엔코더의 

출력값을 측정한 결과를 보여준다. 출력 그래프를 보면 자이로 

센서의 출력값이 엔코더의 출력값과 비교해서 대체로 유사한 

파형을 나타내고 있으나, 시간이 지남에 따라 누적 오차로 인해 

기준값이 점차 올라감을 볼 수 있다. 
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Fig. 3.2 Gyro sensor’s Accumulation Error 
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따라서 자이로 센서를 단독으로 사용하여 Quad-Copter를 

제어하기가 어려움을 알 수 있다. 

 

3.2 가속도 센서의 특징 

 

본 연구에서 사용된 roll, pitch자세 보정용 가속도 센서 Fig. 

3.3은 MMA7260Q 3축센서를 탑재한 AM-3AXIS로 구동전압 

2.2V~3.6V로 민감도가 800 mV/g이며, X축, Y축, Z축의 가속도 

변화를 아날로그 출력으로 낸다.  

 

 

Fig. 3.3 AM-3AXIS 

 

가속도계(accelerometer)는 어떤 운동체의 가속도를 측정하는 

기구로서 진자를 운동체에 매달아 두면 가속도의 영향을 받아 

진자가 흔들리는 양상을 나타낸다. 진자의 운동 시 진자의 주기가 

짧으면 운동체의 가속도는 크게 나타나고 진자의 주기가 길면 

가속도는 적게 나타난다.  
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가속도의 단위는 중력가속도 g 2[9.8 / sec ]m 로 표시하며 가속도 

데이터를 Fig. 3.4을 이용하여 구할 수 있다.  

 

g

g

cq

cos cg q

cq

cq

cZ

cY

cX

 

Fig. 3.4 Angle Conversion Algorithm of Accelerometer 

 

가속도 센서의 cY 축 기울기 각 cq 는 다음과 같이 표현된다. 

 

1tan yc

c

zc

a

a
q - æ ö

ç ÷
è ø

=                              (3 .2) 

 

yca  : 가속도 센서의 cY 축 가속도 출력값. 
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zca  : 가속도 센서의 cZ 축 가속도 출력값 

식 (3.3) 와 같은 방법으로 cX 축 기울기 cf 도 구할 수 있다.  

 

1tan xc
c

zc

a
a

f - æ ö
ç ÷ç ÷
è ø

=                              (3 .3) 

 

xca  : 가속도 센서의 cX 축 가속도 출력값. 

 

가속도 센서는 진동이나 충격 등의 외력에 민감하게 반응하기 

때문에, 실질적인 기울기를 획득하기에는 다소 어려운 점이 많다. 

하지만 정적 가속도는 지구의 중력에 대해서 항상 일정한 수치를 

나타내기 때문에, 가속도 센서로 절대적인 기울기 값을 측정할 

수 있는 장점이 있다. Fig. 3.5는 Fig. 3.2와 동일한 조건에서 

가속도 센서의 출력값을 측정한 결과이다.  
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Fig. 3.5 Characteristics of Accelerometer 

 

가속도 센서는 자이로 센서와는 달리 기준값이 변하지 않지만 

각도에 따른 변화량이 작아 정확한 측정을 하기 어렵다는 단점이 

있어 이 또한 단일 사용하긴 어렵다. 

 

3.3 지자기 센서의 특징 

 

Fig. 3.6은 Quad-Copter의 yaw각도를 측정하는 자이로 

센서를 보정하기위한 지자기 센서(CMPS03)이다. 
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Fig. 3.6 CMPS03 

 

특별히 로봇의 운행(navigation)을 돕기 위해 설계되었으며, 

그 목표는 로봇이 향하고 있는 위치를 유일한(unique) 숫자로 

표시하는 것이다. 이 센서는 지구 자기장을 측정하기 위해 

Philips KMZ51 자기장 센서를 사용하였으며, 직각으로 배치한 

두 개의 자기장 센서를 사용하여 지구 자기장의 수직 요소의 

방향을 계산하여 출력을 얻는다. 하지만 주변영향을 많이 받아 

원하는 각도값을 정확히 얻기힘들다. 

이 모듈로부터 결과값을 받기 위해서는 pin 4에서 PWM 

신호를 받는 방법과, pin2, 3에서 제공하는 I2C 인터페이스 (in-

terface)를 사용하는 두 가지 방법이 있다. 

본 논문에서는 I2C방식을 이용하여 실질적인 360°값을 

0~3599의 숫자로 읽어들이는 방법을 선택하여 실험한다. 
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3.4 센서 융합 칼만필터 설계 

 

3.1절 ~ 3.3절을 통해 자이로 센서와 가속도 센서의 

한계성을 확인하였다. 하지만 이들은 각기 다른 장점을 특성을 

상호 보완한다면, 각도 측정을 위한 융합 센서로 사용할 수 있다. 

Fig. 3.7은 자이로와 가속도 센서의 센서 융합 원리를 나타낸다. 

 

Fig. 3.7 Fusion Sensor Algorithm 

 

가속도 센서와 지자기 센서의 측정값은 칼만 필터에 의한 

자이로센서값을 보상하여, 적분 누적값으로 인한 불확실한 자세 

측정을 피하도록 한다.  

융합형 칼만필터를 이용한 정확한 각속도를 측정하기 

위해서는 먼저 오일러각의 변화율( f& , q& , y& )과 자이로 센서에 

의한 Quad-Copter의 각속도값( gyf& , gyq& , gyy& )의 동역학적 

관계식을 알아야 한다. 오일러각과 각속도의 동역학적 관계식은 

다음과 같다.  
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1 sin tan cos tan
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é ù é ùé ù
ê ú ê úê ú= -ê ú ê úê ú
ê ú ê úê úë û ë ûë û

& &

& &

& &

           (3.4) 

 

칼만필터를 이용하기 위해 오일러각 대신 쿼터니안 (Quar-

ternion: [ ]1 2 3 4
ˆ , , ,

T
b b b b=x )을 상태변수로 나타내면, 식 (3.4)은 

다음과 같이 나타낼 수 있다.  

 

1 1

2 2

33

4
4

0

01

02

0

gy gy gy

gy gy gy

gy gy gy

gy gy gy

b b

b b

bb

bb

f q y

f y q

q y f

y q f

é ù é ù- - - é ù
ê ú ê ú ê ú

-ê ú ê ú ê ú=ê ú ê ú ê ú-
ê ú ê ú ê ú

-ê ú ê ú ë ûë ûë û

& & & &

& & &&

& && &

& &&&

             (3.5) 

 

식 (3.5)을 시간( t )에 대한 이산시스템으로 바꾸면, 다음과 

같은 시스템 모델을 얻을 수 있다.  

 

1 1

2 2

3 3

4 41

0

01

02

0

gy gy gy

gy gy gy

gy gy gy

gy gy gyk k

b b

b b
t

b b

b b

f q y

f y q

q y f

y q f
+

æ öé ù- - -é ù é ù
ç ÷ê úê ú ê ú

-ç ÷ê úê ú ê ú= + D ×ç ÷ê úê ú ê ú-
ç ÷ê úê ú ê úç ÷-ê úë û ë ûë ûè ø

I

& & &

& &&

& &&

& &&

     (3.6) 

 

I   : 단위행렬 

tD  : 샘플링 시간 
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식 (3.9)에서 A 를 다음과 같이 정의한다.  

 

0

01

02

0

gy gy gy

gy gy gy

gy gy gy

gy gy gy

t

f q y

f y q

q y f

y q f

é ù- -
ê ú

-ê ú= + D ×
ê ú-
ê ú

-ê úë û

A I

& & &

& &&

& &&

& &&

                (3.7) 

 

이때 행렬 A 는 자이로 값들에 의존한다는 것을 알 수 있다. 

식 (3.3)~(3.7)를 정리하면, 다음과 같은 추정예측값을 구할 수 

있다. 

 

1
ˆ ˆ
k k-=x Ax                                          (3.8) 

 

칼만게인을 구하기 위해선 오차 공분산의 예측값이 사용되며, 

이때 관계식을 다음과 같이 나타낼 수 있다.  

 

1
T

k k-= +P AP A Q                                 (3.9) 

1( )T T
k k k

-= +K P H HP H J                          (3.10) 

 

이때 Q 의 시스템 잡음 분산을 2 2 2
1 2, , , ns s sL 이라 가정하면, 

다음과 같이 나타낼 수 있다.  
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                       (3.11) 

 

측정 잡음에 대한 공분산 행렬( J )도 같은 방식으로 구성할 

수 있다.  

식 (3.9)에서 Q 값이 커지면, 오차 공분산 예측값 kP 도 커지게 

되어 식 (3.10)에서 칼만 이득 kK 도 커지게 됨에 따라 결과적으로 

식 (3.12)에서 측정값 kc 가 각도 추정값 ˆ
kx 에 더 많이 반영되어 

추정값의 변화량은 커지게 된다.  

 

ˆ ˆ ˆ( )k k k k= + -kx x K c Hx                            (3.12) 

 

이와 반대로 J 의 값이 커지게 되면, 식 (3.10)에서 칼만게인의 

이득 kK 가 작아짐에 따라 식 (3.12)에서 각도 측정값 kc 가 각도 

추정값 ˆ
kx 에 더 작게 영향을 주어 추정값의 변화값은 완만하게 

된다. 

측정값 kc 은 가속도계의 값을 식 (3.2)로 구해진 오일러각 

( , ,c c cf q y )을 통해 쿼터니언 상수로 얻어진 값으로 식 (3.13)과 

같이 나타낼 수 있다. 
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c          (3.13) 

 

오차 공분산은 다음과 같이 구해지며 추정값과 함께 피드벡 

된다.  

 

k k k k= -P P K HP                                     (3.14) 

 

식 (3.12)의 추정값으로 부터 자세를 측정하기 위한 

오일러각을 구할 수 있다. 

 

1 3 4 1 2
2 2

2 3

2( )ˆ tan ( )
1 2( )

b b b b

b b
f - +
=

- +
                             (3.15) 

1
2 4 1 3

ˆ sin (2( ))b b b bq -= - -                           (3.16) 

1 2 3 1 4
2 2

3 4

2( )
ˆ tan ( )

1 2( )

b b b b

b b
y - +
=

- +
                          (3.17) 

 

융합형 칼만필터 알고리즘을 살펴본다면, 다음 그림과 같이 

나타낼 수 있다. 
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Fig. 3.8 Kalman Filter Algorithm 

 

Table 3.1 Parameters Used for Kalman Filter 

Parameter Description 

k  0,1,2…… 

0x̂  

초기 각도 추정값 

[ ]0 0 0 0
T
 

0P  

초기 오차 공분산 

0 0 0 0

0 0 0 0

0 0 0 0

0 0 0 0

é ù
ê ú
ê ú
ê ú
ê ú
ë û
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ˆ
kx  k 시점에서의 각도 추정값 

A  시스템 모델 행렬 

Q  

시스템 잡음 공분산 행렬(n n´ ) 

0.002 0 0 0

0 0.002 0 0

0 0 0.002 0

0 0 0 0.002

é ù
ê ú
ê ú
ê ú
ê ú
ë û

 

ㅡ 예측값 

kP  k 시점에서의 오차 공분산 

kK  칼만게인 

H  

측정값과 상태 변수의 관계 행렬( n n´ ) 

1 0 0 0

0 1 0 0

0 0 1 0

0 0 0 1

é ù
ê ú
ê ú
ê ú
ê ú
ë û

 

J  

측정 잡음 공분산 행렬(n n´ ) 

10 0 0 0

0 10 0 0

0 0 10 0

0 0 0 10

é ù
ê ú
ê ú
ê ú
ê ú
ë û

 

kc  
k 시점에서의 가속도 센서와 지자기 

센서를 이용한 측정값 

T 전치행렬( n n´ ) 

-1 역행렬( n n´ ) 
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3.5 칼만필터 성능 실험 

 

Figs. 3.9, 3.10은 자이로센서(NT-GY300)와 가속도센서를 

이용하여 3.3절에서 설계된 융합형 칼만필터로 roll, Pitch의 

각도를 측정한 결과 그래프이다. 두개의 센서를 하나로 고정시켜 

포텐셜미터에 부착시킨 후, 좌∙우로 약 30°씩 흔들었을 때의 

출력값을 나타내며 이는 포텐셜미터와 비슷한 결과값을 출력한다.  

Fig. 3.11은 yaw축 측정을 위한 자이로센서(P0-GYA-12-

01)와 지자기센서(CMPS03)의 칼만필터 yaw 출력 각도값을 

그래프로 보인 결과이다. 이때 칼만필터의 효율성을 증명하기 

위해 엔코더와 함께 부착하여 -100°~100°까지 회전을 시켜 

출력된 각도값을 함께 제시하였다. 이때 칼만필터 yaw값이 

엔코더값을 비교적 잘 추종하는 것을 보여주며, 이를 통하여 

설계된 자세측정을 위한 융합형 칼만필터의 실용성을 검증하였다. 
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Fig. 3.9 Experimental Results of the Roll Angle Estimated 

by Fusion Kalman Filter Sensor 

 

 

Fig. 3.10 Experimental Results of the Pitch Angle Estimated 

by Fusion Kalman Filter Sensor 
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Fig. 3.11 Experimental Results of the Yaw Angle Estimated by 

Fusion Kalman Filter Sensor 
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제 4 장 Quad-Copter 모델링 및 

제어기 설계 

 

 

 

Quad-Copter는 서로 마주보는 고정익이 기체의 중심으로부터 

X자 형태로 각각의 프레임 끝에 부착되어 회전하게 되고, 이때 

생기는 추력으로 상승/하강, 전후/좌우 이동을 하게된다. 이때 

관여하는 파라미터들은 Fig. 4.1과 같다.  

 

 

Fig. 4.1 Quad-Copter Parameter 
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Table 4.1 Quad-Copter Parameters 

if  회전자에 의한 추력 ( i : 1, 2, 3, 4 ) 

ex  지구에 의한 x축 절대좌표  

ey  지구에 의한 y축 절대좌표 

ez  지구에 의한 z 축 절대좌표 

f  x축에 의한 Quad-Copter의 Roll 회전각도 

q  y축에 의한 Quad-Copter의 Pitch 회전각도 

y  z 축에 의한 Quad-Copter의 Yaw 회전각도 

m  Quad-Copter 질량 

g  중력가속도 약 9.81m/s 

η  절대 좌표에 대한 Quad-Copter의 중심위치벡터 

hI  
관성모멘트 행렬 = 

0 0

0 0

0 0

x

y

z

I

I

I

é ù
ê ú
ê ú
ê úë û

 

(부록 A 참조) 

 

 

본 장에서는 Lagrangian 방정식을 이용하여 Quad-Copter에 

작용하는 파라미터(Table 4.1)들에 대한 동역학적 모델링을 제시하고, 

이 방정식에 근거를 두어 자동 정지비행을 위한 PID제어기를 

설계하도록 한다.  
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4.1 Quad-Copter 동역학적 모델링 

 

Fig. 4.1에서 Quad-Copter의 중심위치벡터를 지구의 

절대좌표계에 대해 표시하면, 식 (4.1)과 같이 나타낼 수 있다.  

 

[ ], ,
T

x y z=η                                    (4.1) 

 

Quad-Copter의 자세를 결정하는 오일러각(roll, pitch, yaw) 

구성된 Quad-Copter의 자세벡터 τ 는 식 (4.2)와 같이 나타낸다.  

 

[ , , ]Tf q y=τ                                  (4.2) 

 

Quad-Copter의 동역학적 운동방정식은 외부에서 작용하는 

일반적인 힘 F 와 함께 식 (4.3)과 같이 Euler-Lagrange 방정식으로 

나타낼 수 있다.  

 

d

dt

¶ ¶
- =

¶ ¶

L L
F

q q&
                                 (4.3) 

 

여기서 q 는 일반화된 좌표 벡터이며, L은 Lagrangian이다. 

Lagrangian( L )은 Quad-Copter의 운동에너지( translationalP )와 

회전운동에너지( angleP )와 일반적인 중력에너지( U )로 다음과 같다. 
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= -L P U                                      (4.4) 

1 1

2 2
translational angle hm= + = +T TP P P η η τ I τ& & & &                (4.5) 

mgz=U                                            (4.6) 

 

이때 m 과 hI 는 Quad-Copter의 질량과 관성모멘트 행렬, 

z 는 지면과 Quad-Copter가 이루는 높이로 정의한다. 

식 (4.3)의 q 는 다음과 같다. 

 

[ ] [ ], , , , ,
T T

x y z f q y= =q η τ                          (4.7) 

 

여기서 Coriolis의 구심력 벡터는 무시한다고 가정하고, 식 

(4.3)을 식 (4.4)~(4.6)을 이용하여 다시 정리하면, 식 (4.8)과 같다. 

 

+ =Mq V F&&                                     (4.8) 

 

0 0 0 0 0

0 0 0 0 0

0 0 0 0 0

0 0 0 0 0

0 0 0 0 0

0 0 0 0 0

x

y

z

m

m

m

I

I

I

é ù
ê ú
ê ú
ê ú

= ê ú
ê ú
ê ú
ê ú
ê úë û

M                         (4.9) 
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0

0

0

0

0

mg

é ù
ê ú
ê ú
ê ú

= ê ú
ê ú
ê ú
ê ú
ë û

V                                          (4.10) 

[ , ]T= η τF F F                                        (4.11) 

 

식 (4.11)의 F 는 외부에서 작용하는 직선운동 힘( ηF : trans-

lational force)과 회전운동 모멘트( τF : moment)으로 나타낼 수 

있다.  

식 (4.8)을 식 (4.9)과 식 (4.11)을 이용하여 연립하여 풀면, 

다음과 같다.  

 

0

0m

mg

é ù
ê ú+ =ê ú
ê úë û

ηη F&&                                     (4.12) 

h = τI τ F&&                                            (4.13) 

 

이때 무게중심는 Quad-Copter의 중점 'O 과 같다고 가정한다.  

ηF 를 회전행렬 R 에 대한 관계식으로 나타내면 다음과 

같다[3]. 
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ˆ=ηF RF                               ( 4 . 1 4 ) 

 

R 은 Quad-Copter와 지구의 절대 좌표와 이루는 회전행렬이며, 

오일러 각에 의해 다음과 같이 표현된다. (부록 B 참조) 

 

c

c c c s s

c s c s s c s s s c s

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

q y q y q

f y y q f f y q y f q f

f y f y q y f f q y q f

-é ù
ê ú= + - -ê ú
ê ú- +ë û

R        (4.15) 

1

0
ˆ 0

é ù
ê ú= ê ú
ê úë û

F

u

                                          (4.16) 

 

이때 입력값 벡터 1u 은 다음과 같다.  

 

1 1 2 3 4=u f + f + f + f                                 (4.17) 

 

식 (4.12)와 식 (4.14)로부터 Quad-Copter의 운동방정식 

(transformation equation)을 다시 나타내면, [ , , ]Tx y zF F F=ηF  는 

다음과 같다. 

 

1

1

1

( )

( )

( ) ( )

x

y

z

F mx s

F my c s

F m z g c c

q

y f

q f

= =

= = -

= + =

u

u

u

&&

&&

&&

                     (4 .18) 
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식 (4.18)에서 , ,q f y 를 실제 칼만필터의 출력변수인 

ˆ ˆ ˆ, ,q f y 로 사용하면, 식 (4.19)와 같이 정리할 수 있다. 

 

1

1

1

ˆ( )

ˆˆ( )

ˆ ˆ( ) ( )

x

y

z

F mx s

F my c s

F m z g c c

q

y f

q f

= =

= = -

= + =

u

u

u

&&

&&

&&

                         (4.19) 

 

이때 , ,x y zF F F 는 각각 x 축, y 축, z 축 방향으로 외부로 

작용하는 힘들이다. 

 

오일러각 τ 에 의한 일반적인 모멘트(moments)값은 

T

t f tq tyé ù= ë ûτF F F F 로 정의되며, τF 는 Fig. 4.1에서  x , y , 

z 축에 대한 모멘트 평형식에 의해 다음과 같이 구해진다. 

 

2 1

3 2

4 3

x

y

z

I l l

I l l

I

t f

tq

ty

f x f

q x q

y x y

= = -

= = -

¢= = -

F u

F u

F u

&& &

&& &

&& &

                              (4.20) 

2 4 2

3 3 1

4 1 2 3 4

-

-

¢ ¢ ¢ ¢ ¢= - + -

u = f f

u = f f

u f f f f

                               (4.21) 
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여기서 ( 1, 2,3)i ix = 은 x , y , z 축에 대한 회전 공기저항계수, 

l 은 각각의 모터 회전 중심축으로부터 'O 까지의 거리이며, 

4
¢u 은 4개의 날개(①,②,③,④)들에 의해 발생하는 Quad-Copter의 

토오크 효과에 의한 모멘트이다.  

이때 저속이동 및 호버링 상태에서 회전 공기저항계수는 

0ix = ( 1, 2,3)i = 이 되고, 식 (4.20)을 다시 정리하면 다음과 같다. 

 

2

3

4

x

y

z

I l

I l

I

t f

tq

ty

f

q

y

= =

= =

¢= =

F u

F u

F u

&&

&&

&&

                                     (4.22) 

 

식 (4.22)에서 τ&&를 다음과 같이 정리할 수 있다.  

 

2

x x

l

I I

t ff = =
F u&&                                     (4.23) 

3

y y

l

I I
t qq = =

F u&&                                     (4.24) 

4

z zI I

tyy
¢

= =
F u

&&                                     (4.25) 

 

4
¢u 을 if 에 관한 식으로 풀면, 다음과 같다. 

 

4
4 1 2 3 4

V

¢
= - + - =

u
u f f f f                              (4.26) 
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이때 V 는 scaling factor로 측정값이며 단위는 거리값이다. 

식 (4.26)을 식 (4.25)에 대입하면 다음과 같다. 

 

4

z z

V
I I

tyy = =
F u

&&                                    (4.27) 

 

 

4.2 PID 제어기 

 

이 절에서는 앞 절에서 설명한 오일러 각가속도 식을 

이용하여 안정된 자세를 유지하기 위해 PID제어를 이용하여 

제어기를 설계한다. 

PID제어기의 제어입력 1u 은 Quad-Copter의 기준높이값 (alti-

tude reference) refz 를 추종하게 하기 위한 제어입력이며, 식 

(4.28)과 같다.  

 

1 1 1 1
z

p z I z D

de
z K e K e dt K

dt
= + +ò                        (4.28) 

 

여기서 ze 는 높이에 관한 오차이며, 식 (4.29)와 같다. 

 

z refe z z= -                                        (4.29) 
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PID제어기의 자세를 제어하는 입력값 iu ( i =2,3,4)는 다음과 

같다.  

 

2 2 2 2p I D

de
K e K e dt K

dt

f

f f= + +òu                      (4.30) 

3 3 3 3p I D

de
K e K e dt K

dt
q

q q= + +òu                       (4.31) 

4 4 4 4p I D

de
K e K e dt K

dt

y

y y= + +òu                      (4.32) 

 

여기서 ef , eq , ey 는 각각 roll, pitch, yaw의 오차값들을 

나타내며 다음과 같다. 

 

ˆ
refef f f= -                                         (4.33) 

ˆ
refeq q q= -                                         (4.34) 

ˆ
refey y y= -                                        (4.35) 

 

식 (4.33)~(4.35)의 reff , reff , reff  는 각각 roll, pitch, yaw 

기준값(reference value)들로 정의되며 ˆ ˆ ˆ, ,f q y 는 각각 3장의 

칼만필터로 구해진 roll, pitch, yaw의 계산값들이다. 

식 (4.17), (4.21), (4.26)들로부터 Quad-Copter의 제어 

입력값을 다음과 같이 정리할 수 있다. 
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1 1 1 1

0 1 0 1

1 0 1 0

1 1 1 1

é ù é ùé ù
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ê ú ê úê ú
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u f

u f

u f

u f

                       (4.36) 

 

식 (4.36)을 각 로터의 회전에 의한 추력값으로 나타내면 

아래와 같다. 

 

1 0 1 1

1 1 0 1

1 0 1 1

1 1 0 1

-é ù é ùé ù
ê ú ê úê ú- -ê ú ê úê ú=
ê ú ê úê ú
ê ú ê úê ú

-ë ûë û ë û

1 1

2 2

3 3

4 4

f u

f u

f u

f u

                       (4.37) 

 

Fig. 4.2는 위치와 자세를 제어하기 위한 Quad-Copter의 

PID제어기 블록선도이다.  

 

 

Fig. 4.2 Block Diagram of PID Controller 
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제 5 장 시뮬레이션 및 실험 결과 
 

 

 

본 장에서는 4장에서 제안된 동역학적 모델링과 제어기의 

유효성을 입증하기 위해 4.2절에 제시된 PID제어기를 이용한 

시뮬레이션 및 실험 결과를 확인한다.  

 

5.1 시뮬레이션 

 

시뮬레이션을 위해 Table 5.1과 같은 초기값과 파라메터 

(parameter)값을 이용하였다. 

 

Table 5.1 Initial Values and Parameter Values for Quad-

Copter hovering 

Parameter Description 

m  1.5 [kg] 

l  0.23 [m] 

Q  0 

g  9.8 [m/s] 

Sampling Time 0.01 [s] 
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hI  

0.0072 0 0

0 0.0072 0

0 0 0.000006

é ù
ê ú
ê ú
ê úë û

[kgm2] 

V  1[m] 

(0)z  0.0 [m] 

ˆ ˆ ˆ(0), (0), (0)f q y  0° 

 

 

5.1.1 시뮬레이션 결과 

본 절에서는 설계된 PID제어기의 유효성을 보여주기 위해 

시뮬레이션 결과들을 보인다. 이때 제어기의 안정성을 확인하기 

위하여 오일러 기준각(reference value)0°에서 2.8~4.8초 동안은 

roll방향, 5~7초 동안은 pitch방향으로 각각 45°, 8.3초에서 

1초동안 Yaw방향으로 20° 만큼 변화시켜 자세추종 시뮬레이션 

결과를 그래프로 제시한다. 또한 안정된 자세에서 고도 유지를 

위한 결과를 확인하기 위하여 10~20초 동안은 기준 각도값을 

변화 시키지 않고 시뮬레이션한다. 

호버링을 통한 자세를 안정하기 위해서 지구좌표에 의한 

Quad-Copter의 오일러 각 Roll, Pitch가 ‘0°’를 이루어야 하며, 

회전에 의한 Yaw 변화 또한 없어야 한다. 따라서 10초부터 기준 

입력 각도( reff , refq , refy )를 ‘0°’로 하여 제어기의 성능을 

검증한다. 
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Figs. 5.1~5.3의 시뮬레이션 결과들은 자세를 결정하는 

오일러각도(roll, pitch, yaw)의 기준값을 추종하는 것을 보여준다. 

이때 각각 기준값에 따른 Quad-Copter의 자세변화가 나타나며, 

비교적 잘 추종하고 있음을 보여 준다.  

 

 

 

 

Fig. 5.1 Roll Hovering Simulation Using the PID Controller 
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Fig. 5.2 Pitch Hovering Simulation Using the PID Controller 

 

Fig. 5.3 Yaw Hovering Simulation Using the PID Controller 
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오차 측정 시뮬레이션 결과는 그래프 Figs. 5.4~5.6를 통하여 

나타낸다. 각 오일러각도의 기준값이 변할 때 순간적으로 각각의 

각도변화량 만큼의 오차가 발생되며, 다시 기준값들이 0°가 될 

때 또다시 오차가 발생하는 것을 보여준다. 하지만 순간적인 

변화에서만 오차가 발생하였으며, 빠른 시간 안에 0을 추종하는 

결과를 보인다. 

Fig. 5.4는 roll이 변하는 2.8초와 4.8초 때에 ±1.7°정도의 

각도 오차가 순간적으로 나타남을 보인다. Fig. 5.5는 roll 

변화때와 마찬가지로 pitch가 변하는 5초와 7초때에 순간적으로 

±1.7°정도 각도 변화가 일어남을 보여 준다. 하지만 Fig. 5.6에서 

yaw가 변하는 8.3초와 9.3초때에는 순간적으로 ±7°가량의 

차이가 있음을 나타낸다. 

 

 

Fig. 5.4 Roll Error 
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Fig. 5.5 Pitch Error 

 

 

Fig. 5.6 Yaw Error 

 



 56

 

Fig. 5.7은 고도를 제어하기 위한 Quad-Copter의 고도값 

z 의 출력값을 나타내며, 이는 기준고도값 refz 을 추종하는 

시뮬레이션 결과를 그래프로 나타낸다. 2초때까지 기준고도값이 

증가됨에 따라 출력 고도값도 이를 추종함을 보이며, 2초후에는 

목표제어입력값 1m를 추종함을 보여준다. 이때 roll, pitch, 

yaw가 변하는 2.8초~10초사이는 약간의 떨림이 보이지만 

안정화 되는 시점인 12초~20초사이는 진동없이 비교적 

목표제어입력값 1m를 잘 추종함을 보인다.  

 

 

Fig. 5.7 Altitude of the Quad-Copter Simulation Using the PID 

Controller 
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Fig. 5.8은 높이 오차 측정 시뮬레이션결과를 보여준다. 

높이가 상승하는 시점인 0초에 약 -0.01m의 오차가 보이며 

고도가 상승하는 2초까지 점차 오차는 감소함을 보인다. roll과 

pitch 자세변화가 일어나는 2.8~4.5초와 5~7초 사이에 약 

±0.015m 가량의 오차 발생되며 떨림 현상을 보인다. yaw가 

변하는 시점인 8.3초때에는 약 -0.003m가량의 오차가 발생되며 

12초 이후 오차값은 0을 수렴한다. 이때 최종적으로 yaw가 

끝나는 시점인 10초때에서 안정상태로 접어들기 위해 2초가량의 

시간이 걸리는 것을 알 수 있다,  

 

 

Fig. 5.8 Altitude Error 
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Figs. 5.9 ~ Fig. 5.12는 시스템 제어입력 ku ( k =1~4)의 출력 

결과값을 나타낸 그래프이다. 고도와 roll, pitch, yaw의 

기준입력값과 거의 비슷한 양상을 보인다. Figs. 5.9는 높이를 

제어하는 1u 의 출력 그래프를 나타낸다. 이때 높이가 변화하는 

0~2초일 때 전채 추력값 1u 도 서서히 증가하며 roll값이 변하는 

2.8초때에 45N, pitch값이 변하는 5초때는 21N, yaw가 변하는 

8.3초때에는 12N으로 각기 다른 힘의 변화량을 나타낸다. roll, 

pitch, yaw가 변하지 않는 9.3초 이후는 14N으로 일정하다. 이때 

고도를 추종하는 결과 그래프 Fig. 5.7을 통하여 roll, pitch, yaw의 

자세변화가 없는 10초~20초 사이에 전체추력 1u 은 일정고도를 

유지시켜주는 추력으로 작용함을 알 수 있다. 

 

 

Fig. 5.9 System Control Input 1u  
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Figs. 5.10~5.12는 Quad-Copter의 자세를 제어하는 

2 3 4, ,u u u 의 시스템 입력 그래프이다. roll, pitch, yaw의 자세추종 

시뮬레이션 결과와 마찬가지로 변화가 일어나는 각각의 시간 

사이에 시스템 입력값이 2 3,u u 은 73N, 4u 는 4.8N으로 증가함을 

나타내며, 자세의 변화가 일어나지 않는 시간에서는 0N으로 

출력되는 결과를 보여준다.  

 

 

 

 

Fig. 5.10 System Control Input 2u  
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Fig. 5.11 System Control Input 3u  

 

 

Fig. 5.12 System Control Input 4u  
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Table 5.2는 시간에 따른 시스템 입력값인 ( 1 ~ 4)i i =u 의 

변화량을 도표화한 결과 그래프이다. 이를 통하여 roll, pitch, yaw의 

자세변화와 고도변화의 시간에 따른 시스템입력값 iu 을 한눈에 

확인할 수 있다. 

 

 

Table 5.2 Simulation result of iu  

 

Time[s] 

0~2 ~ 
2.8~

4.8 
~ 

5~

7 
~ 

8.3~

9.3 
~ 

10~

20 

1u [N] 11~14 14 45 14 21 14 12 14 14 

2u [N] 0 0 73 0 0 0 0 0 0 

3u [N] 0 0 0 0 73 0 0 0 0 

4u [N] 0 0 0 0 0 0 4.8 0 0 
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Figs. 5.13~5.16은 Quad-Copter의 4개의 모터에 대한 추력 

kf (k=1~4)으로 시스템 제어입력값인 1 2 3 4, , ,u u u u 에 의해 제어되는 

값들이다. 추력은 서로 프로펠러의 회전에 의한 간섭현상으로 고도 

및 자세가 제어된다. 고도가 변하는 시점인 0초때에 각각의 

날개들에 대한 추력값들은 3.8N이며 고도가 상승하는 2초까지 각각 

4.8N까지 상승함을 보인다. 또한 roll이 변하는 2.8~4.8초, pitch가 

변하는 5~7초, yaw가 변하는 8.3~9.3초 사이에 모든 

프로펠러의 추력값들이 변하는 것을 확인할 수 있다. 이를 

통하여 0~2초 사이의 고도변화와 2~10초 사이의 자세변화에 

따라 추력이 결정됨을 알 수 있다. 

 

 

 

Fig. 5.13 System Control Input 1f  
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Fig. 5.14 System Control Input 2f  

 

 

Fig. 5.15 System Control Input 3f  
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Fig. 5.16 System Control Input 4f  

 

5.2 실험 

 

Quad-Copter의 자세를 측정하기 위해 3장에서 가속도계와 

자이로센서, 지자기센서를 이용해 융합형 칼만필터를 설계하였고, 

실험을 통하여 성능을 검증하였다. 본 장에서는 이를 이용하여 

각도를 추정하고, 5.1절의 시뮬레이션 결과를 바탕으로 실제 

시스템에 적용한 실험결과 그래프를 제시한다. 실내에서 

행해지는 실험의 안전을 위해, 설계된 Quad-Copter에 가이드를 

구성하여 날개의 파손을 막도록 하고, 로프선을 하드웨어에 

고정시켜 호버링을 위한 자세제어 실험을 진행한다. 이때 호버링 
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상태에서 자세 roll, pitch, yaw값을 측정하고 고도와 관련된 

추력의 PWM값을 결과로 제시한다. 

 

5.2.1 실험 결과 

Fig. 5.17는 x 축의 roll변화량을 측정한 실험결과이며, 이는 

-4°~4°사이를 빠른 시간에 진동하며 기준값 0°를 추종하는 

결과를 보여준다.  

Fig. 5.18과 Fig. 5.19 또한 y 축의 pitch변화량과 z 축의 

yaw변화량을 측정한 실험결과이다. pitch와 yaw는 각각 -8°~ 

8°와 -5°~5°사이를 빠른 시간에 진동하며 0°를 추종함을 보인다. 

 

 

Fig. 5.17 Roll Hovering Experiment  

Using the PID Controller 
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Fig. 5.18 Pitch Hovering Experiment Using the 

PID Controller 

 

 

Fig. 5.19 Yaw Hovering Experiment Using the PID Controller 
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Fig. 5.20은 Quad-Copter의 높이를 제어하는 각각의 날개에 

대한 추력의 합인 1u 을 마이크로컨트롤러 내의 PWM(pulse width 

modulation)형태의 아날로그 출력값으로 측정한 결과 그래프이다. 

이때 0~1초사이에 증가하고 5~7.5초 사이에 줄어드는 기준입력값 

1u 의 PWM값을 잘 추종하는 결과를 보인다. (부록 C PWM과 

추력과의 관계 참조) 

 

 

 

 

Fig. 5.20 Related to the Altitude of the Quad-Copter Thrust  

Experiment Using the PID Controller 
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제 6 장 결 론 

 

 

 

본 연구에서는 Quad-Copter의 자동 호버링을 위해 설계툴 

(CATIA)을 통해 하드웨어를 설계하여 무게가 가벼운 알루미늄을 

이용해 Quad-Copter를 제작하였다. Lagrangian방정식을 위해 

동역학적 모델링을 제시하였으며 이를 바탕으로 PID제어기를 

설계하였다. 현재의 자세와 고도를 실시간으로 측정하기 위해 자이로 

센서와 가속도 센서 및 지자기센서 특징을 알아보고, 서로의 단점을 

보완할 수 있는 융합 칼만필터를 설계하여 적용시켰으며, 각도 예측 

및 추정결과를 그래프로 제시하였다. 또한 초음파센서를 이용해 

고도를 측정하여 Quad-Copter의 자동 정지비행을 위한 PID제어기를 

제안하였으며, 이 제어기를 이용한 시뮬레이션 및 실험결과를 보였다.  

 

◈ 본 연구를 위해 가공된 알루미늄 Frame을 사용하여 

카티아로 설계한 디자인에 따라 총 길이 480mm인 

Quad-Copter를 제작하였으며, X자로 구성된 Frame 끝에 

BLDC모터를 각각 부착시켜 날개(propeller)의 길이가 

10인치인 정방향 날개 2개, 역방향 날개 2개와 결합하여 

Quad-Copter의 하드웨어를 구성하였다. 그리고 BLDC모터의 

회전 속도에 따른 Quad-Copter의 자세 변화 메커니즘을 

보였다. 

◈ 제안된 제어기를 구현하기 위한 제어시스템은 DSP    

TMS320F28335를 기반으로 개발하였다. Quad-Copter의 
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몸체의 고도 및 기울기를 측정하기 위하여 고도센서와 

자이로 센서2개, 가속도 센서 및 지자기센서를 이용하고, 

자이로 센서들의 누적오차 보상 및 자이로 센서와 지자기 

센서 및 가속도 센서와의 융합을 위한 칼만필터의 설계법을 

제시하였다. 

◈ Lagrangian 방정식으로부터 각 날개의 추력에 의한 오일러각 

변화와 이동 변화 관계식을 통하여 Quad-Copter의 

동역학적 모델링을 유도하였다. 

◈ 유도된 Quad-Copter의 동역학적 모델링을 바탕으로 

공중에서 작용하는 외란에도 안정된 제어 성능을 보이기 

위해 강인한 PID제어 기법을 제시 하였다.  

◈ 제시된 PID제어기를 이용하여 고도, roll, pitch, yaw의 

기준값을 변화시켜 이를 추종하는 시뮬레이션을 

수행하였다. 오일러기준각 0°에서 2.8~4.8초 동안은 

roll방향, 5~7초 동안은 pitch방향으로 각각 45°, 

8.3초에서 1초동안은 Yaw방향으로 20°만큼 변화시켜 

자세추종을 위한 시뮬레이션을 한 결과 roll, pitch의 

자세변화가 일어나는 시점에서는 ±1.7°, yaw가 변하는 

시점에서는 ±7°사이의 오차를 보였지만 빠른 시간에 

기준값을 추종함을 보였다. 또한 오일러각도 변화가 

없을때 시스템입력값인 1u 의 변화는 없었으며, 일정 고도를 

진동없이 안정적으로 유지됨을 그래프로 확인하였다. 

◈ 시뮬레이션을 통해 검증된 PID제어기를 DSP의 컨트롤러에 

구성하여 Quad-Copter에 적용시켜, 실제 호버링 실험을 

위해 자세를 결정하는 roll, pitch, yaw값의 기준값을 0°로 

설정하여 제어기의 성능을 실험하였다. 자세가 비교적 
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안정화 되었을때 roll, pitch, yaw의 자세는 각각 -4°~4°, -

8°~8°, -5°~5°사이를 빠르게 진동하며 기준값을 

추종하였으며, Quad-Copter의 roll, pitch, yaw가 0°일 때 

일정고도를 유지하기 위한 시스템 입력값 1u 의 PWM값을 

결과 그래프로 제시하여 제어기 성능을 검증하였다. 

 

본 연구에서 제안된 칼만필터는 Quad-Copter 뿐만 아니라, 

이동 로봇, 수중로봇 등 기울기 측정이 필요한 다양한 분야에서 

유용하게 활용될 것으로 기대되며, 이번 연구 개발을 통해 

강인한 PID제어기의 성능을 다시 한번 확인하였다. 

 

※ 앞으로의 계획은 다음과 같다. 

 

◈ Quad-Copter의 정확한 제어를 위해 이동에 따른 

위치제어 연구.  

◈ Quad-Copter의 정찰 및 임무 수행을 위한, GPS와 위성을 

이용한 원거리 통신기술 개발 및 영상처리 데이터 모듈 

개발. 

◈ Quad-Copter의 배터리 소진 문제에 대한 대처능력에 

대한 연구. 
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부 록 

 

 

 

부록 A  

제 4장 관성모멘트 추종방법 

 

아래의 Fig. A.1 는 Quad-Copter의 기구학적 모델링이다. 

 

 
Fig. A.1 Geometric Modeling of the Quad-Copter 

 

본 연구를 위한 Quad-Copter는 다음과 같이 간단히 정의할 

수 있다.  
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l 4개의 모터는 고체의 원기둥모형이다. 

l 4개의 모터는 Quad-Copter의 중심 'O 로부터 l 거리

만큼 떨어진 x , y축에 위치하고 있다. 

l 각도센서는 'O 에 위치하며 질량은 x , y 축에 평행하

고 모터의 질량에 비해 매우 작으므로 무시한다. 

l 모터드라이브 질량은 모터의 질량에 비해 매우 작으

므로 무시한다. 

l 프레임을 구성하는 가공된 알루미늄은 x , y 축의 'O

를 중심으로 고르게 분포해 있으며, 각 날개에 의한 추

력에 비해 작용하는 질량의 양이 작으므로 무시한다.  

 

위의 가정으로부터 Quad-Copter의 관성모멘트 xI , yI , zI  

를 구하면, 다음과 같다.  

 

 

Fig. A.2 Motor Geometry 
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여기서 각 모터에 대한 x , y , z 축에 대한 관성모멘트를 

구하는 방법은 다음과 같다. 

 

2 2
2( + + )

4 12
Motor Motor

ix Motor

r h
I m l=  (A.1) 

2 2
2( + + )

4 12
Motor Motor

iy Motor

r h
I m l=

 

(A.2) 

2
2( +G )

2
motor

iz motor z

r
I m=

 

(A.3) 

 

식(C.1)~(C.3)로부터 전체 x , y , z 축 모멘트의 합을 구하

면 다음과 같다. 

 

1 2 3 4x x x x xI I I I I= + + +  (A.4) 

1 2 3 4y y y y yI I I I I= + + +

 

(A.5) 

1 2 3 4z z z z zI I I I I= + + +

 

(A.6) 

 

관성모멘트를 구하기 위한 파라미터값은 다음과 같다.  

 

Table A.1 Inertia Moment Parameters 

Parameter Description 

l  0.23[m] 

Motorr  0.01[m] 

Motorm  0.068[kg] 

Motorh  0.03[m] 

zG  0.015[m] 
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부록 B  

증명– 제4장 1절 식 (4.15) 증명 

 

회전 변환행렬은 오일러각도로부터 지구좌표계와 Quad-

Copter 사이와의 관계식으로 나타낼 수 있다. 

 

1 0 0

0 cos sin

0 sin cos
x f f

f f

é ù
ê ú= -
ê ú
ê úë û

R
   

                           (B.1) 

cos 0 sin

0 1 0

sin 0 cos
y

q q

q q

é ù
ê ú=
ê ú
ê ú-ë û

R
  

                           (B.2) 

cos sin 0

sin cos 0

0 0 1
z

y y

y y

-é ù
ê ú=
ê ú
ê úë û

R
                              

(B.3) 

 

 

식 (B.1)~(B.2)는 각각 x , y , z 축에 의한 f , q , y  

변환행렬 xR , yR , zR 로 표현된다. 이때 회전 변환행렬 R 은 

다음과 같다. 
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cx y z

c c c s s

c s c s s c s s s c s

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

q y q y q

f y y q f f y q y f q f

f y f y q y f f q y q f

-é ù
ê ú= = + - -
ê ú
ê ú- +ë û

R R R R
                                                        

(B.4) 

여기서 ,c s 는 cosine, sine이다  

 

 

 

부록 C  

제5장 2절 1u 의 PWM 출력값과 추력과의 관계 

 

Quad-Copter를 상승시키기 위한 각 모터의 추력 if 은 

모터속도를 제어하는 마이크로 컨트롤러의 PWM과 관련이 

있으며, 모터 각속도와의 관계식은 다음과 같다.[4] 

 

2 2
i TC Arr= Wf                                 ( C . 1 ) 

 

이때 TC 는 공력 계수를 나타내며, A 와 r 은 프로펠러의 

면적과 반지름, r 은 공기 밀도, W 은 프로펠러의 각속도를 

나타낸다.  

PWM출력값과 모터 각속도와의 특성그래프는 다음과 같다.  
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Fig. C.1 The Graph of the Characteristic Angular Velocity and Motor 

PWM. 

 

일정 PWM출력값 a에서 모터가 회전하기 시작하며, 

출력값이 증가함에 따라 모터의 각속도도 정비례하게 된다. 

모터의 각속도는 PWM최대 출력값인 b까지 증가하게 되며 더 

이상 증가하지 않는다.  

본 연구에 사용된 마이크로 컨트롤러 DSP의 출력 a값은 

“1620”이며 b값은 “3800”이다. 

이 특성을 이용하면 PWM의 값을 추력에 관한 식으로 풀 수 

있으며, roll, pitch값이 0°일 때 식 (4.18)을 통하여 높이를 

제어할 수 있다. 
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