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쿼드로터 시스템의 자세제어를 위한 외란 관측기 설계 및 실험 

Design and Experimental Studies of a Disturbance Observer for 
Attitude Control of a Quad-rotor System 
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Abstract: In this paper, a simple design of a DOB (Disturbance Observer) for attitude control of a quad-rotor system is presented. A 
modified DOB structure from the conventional DOB is introduced to eliminate time-delay in the calculation. The proposed simple 
modification in the DOB configuration provides an efficiency in the calculation of the disturbance term such that the delayed 
calculation is not required. The performance of the modified DOB is evaluated through simulation studies. To confirm the simulation 
results, experimental studies of the attitude control of a quad-rotor system are conducted. 
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I. 서론 
무인비행시스템에 대한 연구는 꾸준히 발전되어 왔고, 최

근에는 산업체나 학계 그리고 국방분야에서 더욱 각광을 받
고 있다. 그 이유로는 위험한 전쟁지역에서 무인비행체가 정
찰업무를 기대이상으로 잘 수행하고 있기 때문이다. 미국의 
경우에는 몇 번의 전쟁을 치르면서 무인 비행기에 대한 필요

성에 의거 기술을 발전시켜왔다. 
전쟁지역에서 사용되는 대부분의 무인비행기의 이륙방식

은 CTOL (Conventional Take-Off and Landing)구조로 긴 활주로

가 필요하며 주로 장거리 정찰 업무를 수행한다. 반면에 최
근에는 이륙하는데 있어 공간의 제약이 없는 VTOL (Vertical 
Take-Off Landing)방식의 비행체에 대한 관심이 커지고 있다. 
왜냐하면 도심과 같이 빌딩이 많고 복잡한 지역에서는 
VTOL 방식이 유리하기 때문이다. 
쿼드로터 시스템은 대표적인 VTOL 방식의 무인비행기이

다. 쿼드로터 시스템은 네 개의 로터의 회전에 의해 움직임

이 발생하며, 두 개의 로터가 쌍으로 서로 반대방향으로 회
전하며 속도를 달리하여 원하는 방향으로의 움직임을 위한 
추력을 생성한다. 
이러한 구조적인 장점은 국방분야 뿐만아니라 민간에서도 

매우 용이하게 사용된다. 예컨데, 도로의 교통상황을 모니터

링하고, 공중에서 주변의 위험요소를 판별하기 위해 사용하

기도 한다.  
국외에서는 University of Pennsylvania에서 여러 대의 작은 

쿼드로터를 사용하여 실내공간에서 비행을 정확하게 수행하

는 연구가 진행되었다[1]. 스위스의 ETH에서는 쿼드로터를 
사용하여 공을 저글링하는 작업을 수행하는 연구가 진행되

었다[2]. 국내에서도 쿼드로터 시스템의 자세제어에 대해 활
발한 연구가 진행되고 있다[3-5]. 
쿼드로터의 장점인 안정한 호버링을 이용한 응용은 앞으

로 다양하게 발전될 것으로 판단된다. 외란에 강건한 안정한 
호버링을 유지하기 위해서는 자세제어가 우선적으로 요구된

다. 특히 야외에서의 주행은 바람과 같은 외란에 의해 쉽게 
영향을 받는다. 많은 논문들이 쿼드로터의 자세제어에 대해 
기술하고 있다. 슬라이딩모드 제어기를 사용하거나[3], 역모

델을 사용하거나[4], 신경회로망을 사용해서 제어하고 있다

[5]. 이 밖에도 자세제어에 대한 논문들이 많이 있다[6-10]. 이
전연구에서는 날고 달릴 수 있는 쿼드로터의 설계와 제어에 
대해 연구하였다[11,12]. 
선행연구에서는 Ohnishi가 제안한 외란관측기[13]를 기반으

로 가속도를 직접 센싱하여 사용하는 방법으로 쿼드로터를 
제어하였다[14]. 자이로 센서를 통해 가속도 성분을 실험적으

로 구한 다음, 모델 변수 값을 곱하여 제어 입력을 모델링하

여 모델링한 제어 입력값과 외란이 포함되지 않은 제어입력

을 비교함으로써 외란을 구하였다. H infinity 제어기 기반의 
DOB 설계를 제안하였고[15], DOB를 쿼드로터 시스템에 적
용하였다[16]. 시간지연 제어 방식을 사용하여 쿼드로터시시

템을 제어하였다[17]. 
본 논문에서는 기존의 외란 관측기의 구조를 변형하여 같

은 목적을 성취하는 외란관측기를 제안한다. 기존의 외란 관
측기의 구조에서 외란을 평가할 때 시간지연된 값을 사용하

지 않고 직접 연산할 수 있도록 설계하였다. 이는 시간 지연

으로 생기는 Q 필터의 보상설계를 매우 간단화 할 수 있으

며, 시스템의 안정성을 보장할 수 있게 된다.  
변경된 외란관측기의 성능을 평가하기 위해 시뮬레이션을 

수행하였고 결과를 검증하기 위해 실제 쿼드로터 시스템으

로 자세 제어 실험을 수행하였다. 
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그림 1. 쿼드로터 시스템의 좌표계. 
Fig.  1. Coordinates of quad-rotor system. 

 
II. 쿼드로터 모델링 

그림 1에서 글로벌 좌표, 0 0 0( )x y z 에 대한 기체의 좌표와 

( )b b bx y z 에서 회전익 비행체의 일반적인 좌표는 아래와 같다.  

 ( , , , , , )q x y z f q y=  (1) 

1 ( , , )q x y z= 과 2 ( , , )q f q y= 는 각각 3축의 위치좌표와 

롤(roll), 피치(pitch), 요(yaw) 오일러 각을 나타낸다. 
식 (2)는 원심력, 공기저항 등의 영향을 생략해 간략화한 

쿼드로터 비행체의 운동방정식이다[18]. 
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여기서 힘 thf 는 각 로터에서 발생하는 추력의 합을 의미한

다. , ,x y zI I I 는 각 , ,x y z 축에 대한 관성모멘트를 의미하고, 

l 은 로터와 기체중심 사이의 거리이다. C 는 로터의 회전으

로 인해 발생하는 추력과 반토크의 변환상수이다. 
무인비행기, 즉 쿼드로터 시스템의 제어에 대한 자세한 내

용은 선행 연구에 잘 나타나 있다[14]. 
 

III. 외란 관측기 설계 
1. Ohnishi의 외란 관측기 

그림 2는 Ohnishi가 제안한 DOB구조를 나타낸다[13]. 시스

템 모델의 역함수 1P- 를 통해 구한 1T̂ P Y-= 과 제어입력 

T% 의 차를 이용해 D̂ 을 추정한다. 역모델이 존재하고 정확

하면 다음과 같이 외란을 평가할 수 있다. 
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여기서 Q 필터는 1Q » 이 되도록 저역통과 필터로 설계된다. 
실제 시스템에 입력되는 토크, T 는 다음과 같다. 
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그림 2. Ohnishi의 DOB 구조. 
Fig.  2. Ohnishi’s DOB structure. 

 
외란 D 와 외란의 추정치 D̂ 가 같을 경우, 외란이 상쇄되

어 시스템에 입력되는 토크 T 가 T 와 같아지게 된다. 

 T T=  (5) 

실제 시스템에 DOB의 구조를 적용할 경우 시스템의 시간

지연 때문에 외란 성분이 제어기 ( )C s 로 흘러 들어가게 된

다. 내부 순환구조에서 외란을 완전하게 상쇄시킬 경우 외란

에 대한 제어기의 반응때문에 오히려 시스템이 불안정해질 
수 있다. 이러한 불안정성, 시스템의 역함수의 정확도, 노이

즈 등으로부터 안정적인 시스템을 구성하기 위해 Ohnishi의 
DOB의 구조에서는 ( )Q s 로 저역통과 필터를 사용하고 있다. 
필터 ( )Q s 를 어떻게 설계하는가에 따라 시스템의 안정성과 

성능이 결정되므로 설계방법이 어렵다. 
2. 변형된 외란 관측기 

Ohnishi가 제안한 DOB 구조를 실제 시스템에 적용할 때의 
불안정성과 Q(s)필터의 설계에 대한 번거로움을 줄이기 위해 
그림 3의 새로운 DOB구조를 제안한다. 외란의 영향을 받은 
제어기 C(s)의 출력과 시스템에 발생하고 있는 토크의 차이

를 이용해 외란을 보상하고 제어입력 신호를 강화하는 새로

운 DOB 구조를 제안한다.  
시스템에 입력되는 토크는 식 (4)와 같다. 외란의 추정치

D̂ 가 외란과 같으면 식 (5)와 같다. 그림 3에서 외란은 다음

과 같이 계산된다. 
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식 (6)을 정리하면 외란의 추정값은 다음과 같다. 
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그림 3. 변형된 DOB 구조. 
Fig.  3. Modified DOB structure. 
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외란을 충분히 보상하기 위하여 D̂ 의 계산과정에 게인 

dobK 을 적용하여 외란을 충분히 보상할 수 있도록 할 수 있

다. 따라서 구조의 특성상 외란을 완전하게 계산할 수 없지

만 게인의 값이 크면 클수록 외란을 잘 보상할 수 있게 된다. 
 

IV. 시뮬레이션 
1. PD 제어기의 경우 

쿼드로터 시스템에 외란을 의도적으로 주기 위해 약 40g
의 무게에 해당하는 힘이 한쪽에만 작용하도록 하였다. 비행

체의 로터 2 ,f 4f 에 각각 반대 방향으로 회전력이 발생하도

록 하여 Roll축 자세 제어에 외란이 발생하도록 시뮬레이션

을 하였다. 입력된 외란은 그림 4와 같이 2초마다 주기적으

로 반복되도록 하였다.  
그림 5는 롤 방향의 각도를 나타낸다. 외란의 주기와 같이 

응답이 발생하는 것을 볼 수 있다. 
2. 외란 관측기 

그림 6은 변형된 외란 관측기의 시뮬레이션 결과이다. PD
제어기만을 사용했을 경우 외란에 의해 자세가 4도까지 변
화하는 반면 변형된 DOB를 적용한 시뮬레이션 결과는 자세 
변화가 현저하게 줄어드는 것을 볼 수 있다. 게인 값 Kdob 의 
크기가 커질수록 외란에 의한 영향은 작아지는 것을 볼 수 
있다. 그림 6(f)의 경우 외란이 거의 없어진 것을 볼 수 있다.  
실제 시스템에서는 시뮬레이션의 결과와 같이 외란에 대

한 완전한 보상이 되지 않기 때문에 Ohnishi의 DOB에서는 
필터를 설계하여 보상하도록 제안하고 있다. 하지만 실제 시
스템에 적용할 때 안정적인 성능을 확보할 수 있는 필터의 
설계가 쉽지 않고 설계한다고 하여도 역시 완전하게 외란이 
보상되지는 않기 때문에 이득값의 조절을 통해 간편하게 외
란의 보상 정도를 설정하는 점이 제안하는 DOB의 장점이라

고 할 수 있겠다. 
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그림 4. 주기적으로 발생하는 외란. 
Fig.  4. Periodic disturbance. 
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그림 5. PD제어기만을 사용한 결과. 
Fig.  5. Results of PD control. 
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(a) PD control only. 
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(b) DOB gain 1. 
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(c) DOB gain 2. 
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(d) DOB gain 5. 
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(e) DOB gain 10. 

그림 6. 변형된 DOB의 결과. 
Fig.  6. Results of modified DOB. 
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V. 실험 
1. 실험 환경 

그림 7에 보여진 것처럼 약 40g의 무게에 해당하는 추를 
한 쪽에 매달아 시스템이 불균형을 이루도록 하였다. 추가 
매달린 비행체의 로터 2 ,f 4f 에 회전력으로 인한 Roll축 자

세 제어의 성능을 실험하였다. 주기적으로 추에 의한 외란이 
발생하도록 하기 위해 손에 추를 올려 놓았다가 규칙적으로 
떨어뜨리는 실험환경을 구성하였다.  

표 1은 실험실에서 제작한 쿼드로터 시스템의 제원을 나
타낸다. 
각도의 실측은 자이로 센서를 사용하여 얻을 수 있었다. 

시스템의 출력토크를 계산하기 위해서는 시스템의 역함수를 
이용하는 방법이 있지만 이 방법은 두 번의 미분이 필요하기 
때문에 잡음에 상당히 취약하다. 비행체에서 발생하는 가속

도를 센서로 측정하는 방법을 사용하였다. 시스템의 회전가

속도를 측정할 수 있는 센서가 없기 때문에 자이로센서를 이
용해서 각속도를 측정하고 한번의 미분을 통해 각 가속도를 
계산해낸다. 측정한 각 가속도에 관성모멘트를 곱하여 출력

토크를 얻어낼 수 있다. 
그림 8은 실제로 구현한 제어블록을 나타낸다. 자이로 센

서를 통해 가속도를 측정하고 평균필터를 사용하여 필터링

한 신호를 제어입력 신호와 비교하여 외란을 추정하였다. 
2. 센서기반 출력 토크 측정 

외란을 관측하기 위해서는 시스템의 입출력 토크를 정확

하게 계산 및 측정 해내야 한다. 시스템의 입출력 토크가 정
확하다는 것은 외란이 없고 순수하게 시스템의 구동기를 통

해서만 구동한다고 할 경우 제어기를 통해 생성된 입력 토크

와 시스템의 움직임에 따라 측정된 출력 토크가 같다는 것을 
의미한다. 그림 9는 외란이 없는 상태에서 시스템의 구동기

만을 이용하여 자세를 임의로 움직였을 때 발생한 시스템의 

입출력 토크 ˆ( , )T T 를 비교한 그래프의 일부분이다. 움직임

에 따라 발생한 두 토크 파형의 크기와 주기가 같으며 약 
30ms의 시간지연을 가지고 있다. 쿼드로터 시스템은 프로펠

러를 회전시켜 발생하는 추력으로 자세제어를 하기 때문에 
응답속도가 느리다. 또한 잡음을 제거하기 위한 평균 필터를 
사용하여 시간지연이 발생한다. 실제 시스템에 외란관측기를 
적용할 때 발생하는 문제점은 바로 이 시간지연에 있다.  
그림 10은 관성모멘트의 변화에 따른 토크 오차 데이터를 

나타낸다. 관성모멘트를 변화시켜가면서 입출력 토크를 비교 
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그림 9. 시스템 입출력 토크 비교. 
Fig.  9. Comparison between two input/output torques. 
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그림 10. 관성모멘트의 변화에 따른 토크오차. 
Fig.  10. Torque error with different moment of inertia. 
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그림 11. PD 제어기 외란 실험. 
Fig.  11. PD control results to disturbance. 

 

 
그림 7. 실험환경. 
Fig.  7. Experimental setup. 
 
표   1. 시스템 변수. 
Table 1. System parameters. 

Parameters Values 
Distance between rotor and COG (l) 0.2 m 
Moment of Inertia about x axis (Ix) 0.004 Kgm 

Rotor-Force Constant (C) 0.2 
 

 
그림 8. 실험을 위한 제어블록. 
Fig.  8. Control block for the experiment. 
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해 각각 20개의 피크 오차값의 평균을 낸 데이터이다. 관성

모멘트가 달라질수록 오차는 커진다. 
그림 11은 외란관측기 실험에 앞서 PD 제어기 만을 사용

했을 경우 40g의 무게추가 시스템에 미치는 영향을 알아보

기 위해 테스트한 결과이다. 약 10도 가까이 비행체의 자세 
값이 변화하는 것을 볼 수 있다. 
3. Ohnishi DOB의 경우  

그림 12는 Ohnishi의 DOB를 사용했을 경우의 실험 결과이

다. DOB 구조를 실제 시스템에 적용하고 3초에 DOB를 구동

시키자 곧 시스템이 불안정한 상태가 되었다.  
그림 13을 보면 계산된 토크, 즉 비행체에 입력되는 제어

토크의 크기가 측정된 토크의 크기보다 두 배 정도 큰 것을 
알 수 있다. 이는 시스템의 응답지연에 의해 외란 관측기의 
보상과 PD제어기의 응답이 합쳐져 과도한 응답으로 나타나

는 것으로 판단할 수 있다. 
위와 같은 불안정성을 없애기 위해 외란보상에 상수인 Q 

필터를 사용하였다. 1보다 작은 게인을 곱하여 보상하도록 
하였다. 게인을 0.6으로 하였을 경우 약 5도까지 자세가 변
화하여 보상이 없을 때 변화한 10도에 비해 50%정도 외란

의 영향이 감소하였다. 게인을 0.7 이상 크게 할 경우 그림 
14(c)와 같이 자세 값이 불안정해지기 시작하는 결과가 나
타났다. 
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그림 12. Ohnishi의 DOB 실험 자세 데이터. 
Fig.  12. Ohnishi’s DOB scheme. 
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그림 13. 그림 12의 토크. 
Fig.  13. Torque of Fig. 12. 
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(a) Gain 0.5. 
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(b) Gain 0.6. 

0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
-10

-5

0

5

10

Time (sec)

A
ng

le
 (

de
gr

ee
)

 
(c) Gain 0.7. 

그림 14. Ohnishi의 DOB 구조 실험. 
Fig.  14. Results of Ohnishi DOB scheme. 

 
4. 변형된 DOB의 실험 

변형된 DOB의 구조를 적용하고 게인에 따른 시스템의 
변화를 살펴보았다. 시뮬레이션 결과와 마찬가지로 게인이 
커질수록 외란에 강건해지는 것을 볼 수 있으나 역시 시스

템의 응답지연 때문에 게인이 커질수록 불안정해지는 결과

가 나타났다. 게인을 2로 하여 실험한 경우 외란에 의한 자
세변화가 4도로 60% 정도 외란의 영향이 감소한 것을 볼 
수 있다. 
5. 관성모멘트의 변화에 따른 DOB 실험 

그림 16은 관성모멘트가 30%, 50% 의 오차를 갖도록 변
화시켜 실험한 결과이다. 관성모멘트의 정확도에 따른 결
과가 크지 않아 시스템이 불안정해지지는 않았지만 외란에 
대한 보상이 부정확해 자세 값이 5도까지 변화하는 것을 
볼 수 있다. 그림 16(a)는 정확하게 일치하는 경우이고 나
머지는 모두 정확하지 않은 관성 모멘트 값을 가질 경우의 
응답을 나타낸다. 

Seungho Jeong and Seul Jung 
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(a) Gain 1. 
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(b) Gain 2. 
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(c) Gain 4. 

그림 15. 변형된 DOB 실험. 
Fig.  15. Results of modified DOB scheme. 
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(a) Moment of inertia 100%. 
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(b) Moment of inertia 150%. 
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(c) Moment of inertia 70%. 

그림 16. 관성모멘트 변화에 따른 DOB 결과 실험. 
Fig.  16. Results of DOB scheme with different Moment of Inertia. 

 
VI. 결론 

본 논문에서는 가속도 기반 외란관측기를 설계하여 쿼드

로터 시스템의 롤 각을 제어하였다. 시뮬레이션 결과로는 게
인을 상당히 큰 값으로 사용해야 외란이 많이 감쇠되는 결과

가 나타나지만 실험에서는 시뮬레이션보다 작은 게인 값에 
안정적인 경향을 보였다. 물론 게인값이 커질수록 성능이 좋
아지나 게인이 너무 크게 되면 불안정해지는 것을 확인 할 
수 있었다. 이는 신호의 잡음을 처리하기 위해 사용하는 필
터의 영향이기도 하다. 게인 값, Kdob 는 필터로도 대체가 가
능하므로 잡음에도 좋은 효과를 얻을 수 있어 Ohnishi의 DOB 
구조의 결과와 같거나 향상된 성능을 나타내는 것으로 확인

되었다. 
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