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論文概要

本論文は 2自由度可変チルト付き 2重反転ロータを持つタンデムロータ無人航
空機（UAV）を扱い，ロータの 2自由度チルト角を制御することで機体の並進運動
と回転運動の 6自由度の運動を独立に制御するための方策を提案するものである．
近年，ホバリングや垂直離着陸などの優れた飛行特性を持つドローンと呼ばれる
マルチロータ型のUAVが注目され，人の輸送，商品の配達，災害時における情報
収集，インフラの点検，農薬散布，写真測量，地図作成など多くの分野で活躍して
いる．しかし，従来のマルチロータ型のUAVのすべてのロータは機体の同じ平面
に固定され，しかも並進運動と回転運動は互いに干渉しているので，このような
ロータによって生成された推力では，飛行時のUAVの位置と姿勢は独立には制御
できない．また，マルチロータ型のUAVは構造物付近では安定した飛行が維持し
難いため，壁面や橋梁の表面など特殊な近接点検への応用が制限されている．そ
のためロータの傾きを制御可能な可変チルト付き機構，またはロータをチルトさ
せて固定した角度に配置する機構を導入することで，並進運動と回転運動の 6自
由度を同時に制御する全駆動または冗長駆動UAVの研究が注目されている．
本論文では 2つの 2自由度可変チルト付き 2重反転ロータを使用することで，機

体の並進運動と回転運動の 6自由度運動を同時に制御可能である特徴を持つ全駆
動タンデムロータUAVに着目した．また，2重反転ロータを搭載することで，ロー
タの対故障性も高めた．
本論文で取り組む内容は提案した 2自由度可変チルト付き 2重反転ロータを持

つタンデムロータUAVのフィードバック線形化による制御を実現することを主目
的とした．また，提案したUAVへの突風外乱抑制のためのロバストバックステッ
ピング法の適用についても検討した．本論文は全 6章で構成されており，各章の
内容は次の通りとする．
まず第 1章において本研究の目的について述べた．また，本研究の位置づけと

本論文の構成について述べた．
第 2章では研究背景について述べた．タンデムロータUAVを次世代人輸送や旅

客用途のUAVへ適用するための応用研究や開発の現状について述べた．そして，
すべてのロータを機体に固定した際の問題点を解決するため，2重反転ロータと 2
自由度可変チルト機構を組み合わせたUAVの提案について述べた．
第 3章では本研究で着目した単一の 2自由度可変チルト付き 2重反転ロータを

持つUAVの動力学モデルを導出し，ホバリングモードの動作と飛行時の動作につ
いて述べた．ただし，2重反転ロータの上下のブラシレスモータの回転速度が等し
くないとして動力学モデルを導出した．また 2自由度可変チルト付き機構を有す
るため，UAVの入力は 4になり，劣駆動システムになることを示した．そのため，
ホバリングモード時において，2重反転ロータの上下のブラシレスモータ回転速度
に差をつけ，ロータの反トルクによりヨー角の制御を行う方法を提案した．また，
2自由度可変チルト機構を利用した前後方向の位置制御とヨー角方向の姿勢制御を
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実現できることを確認するため，数値シミュレーションを行い提案した制御方法
の有効性を確認した．
第 4章では 2自由度可変チルト付き 2重反転ロータを 2つ機体の前後に持つタン

デムロータUAVへの応用とその制御について述べた．2重反転ロータの反トルク
を相殺するため，上下のブラシレスモータ回転速度を等しいとする動力学モデル
を導出した．またフィードバック線形化制御において，計算トルク法とバックス
テッピング法を提案した．そして，数値シミュレーションを行い，提案した制御
手法の有効性を確認した．さらに，突風外乱を導入し，提案した制御手法の制御
性能を比較した．
第 5章では突風外乱抑制のためロバストバックステッピング法の適用について

述べた．まず，誤差積分を用いたバックステッピング制御器を導出し，安定性の証
明について述べた．また，シミュレーションにより提案した制御手法によって水
平飛行時の位置と姿勢制御を実現できることを確認した．さらに，突風外乱によ
る影響の点で従来型のバックステッピング法との比較を行った．シミュレーショ
ンの結果，ロバストバックステッピング法に基づく制御の優位性を確認した．
最後に第 6章では各章で述べた内容を総括し，本論文のまとめを行った．
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第1章 序論

1.1 研究目的
近年，ホバリングや垂直離着陸などの優れた飛行特性を持つドローンと呼ばれ

るマルチロータ型の無人航空機（UAV）(1)(2)が注目され，人の輸送 (3) ，商品の配
達 (4)(5)，災害時における情報収集 (6)(7)，インフラの点検 (8)(9)，農薬散布 (10)(11)(12)，
写真測量 (13)(14)，マッピング (15)など多くの分野で活躍している．しかし，従来の
マルチロータ型の無人航空機のすべてのロータは機体の同じ平面に固定され，そ
のようなプロペラによって生成された推力では並進運動と回転運動は干渉したも
のとなり，飛行時のUAVの位置と姿勢の制御は同時にできない (16)．また，マルチ
ロータ型の無人航空機は構造物付近では安定した飛行が維持し難いため，壁面や
橋梁の表面など特殊な近接点検への応用が制限されている (17)．
これらの問題を受け，関連研究ではロータの傾きを制御可能なチルト付き機構
またはロータをチルトさせ，固定チルト角を配置する機構を導入することで，並
進運動と回転運動の 6自由度を同時に制御する全駆動または冗長駆動UAVのコン
セプトがすでに提案されている (18)．ただし，ほとんどの場合，チルト付き機構の
アクチュエータを含むモータの数は一般的に 6を超えている (19)．
たとえば，Allenspachら (20) は，合計 18個のモータを備えたヘキサロータの各

2重反転ロータに 1自由度可変チルト機構を導入し，タスクの優先順位付けを実装
するためのアクチュエータ割り当てアプローチを備えた 6自由度最適コントロー
ラを導き出した．Segui-Gascoら (21)は，12個のモータが取り付けられたクワッド
ロータの各ロータに 2自由度可変チルト機構を使用することを提案した．彼らが
設計した制御システムは、古典制御理論と疑似逆行列の制御配置問題に基づいて
いた．その結果，チルト機構を備えたマルチロータUAVの制御システムのほとん
どは，いわゆる冗長駆動システムになる．そのため，特定の 6自由度空間運動の
一般化力に対応する運動学の冗長自由度がいくつか存在することになる．このよ
うな冗長駆動システムでは，各チルトロータの回転速度とチルト角を同時に一意
に解くことは一般に不可能である．
そこで，本研究では 2つの 2自由度可変チルト付き 2重反転ロータを持つタンデ

ム型無人機を扱い，ロータの 2自由度チルト角を制御することで機体の並進運動
と回転運動の 6自由度を同時に制御可能にしている．
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1.2 研究の位置づけ
本研究では並進運動と回転運動の 6自由度を同時に制御可能な全駆動システム

である 2自由度可変チルト付き 2重反転ロータを用いたタンデム型無人機を提案
し，次の 3つのテーマに関する研究を行い，UAVの飛行に関する新たな制御手法
を提案し，数値シミュレーションで検証することを目的とした．

• 　単一の 2自由度可変チルト付き 2重反転ロータを持つUAVの提案 (第 3章)
単一の 2自由度可変チルト付き 2重反転ロータを持つ UAVの動力学モデル
を導出し，ホバリングモードの動作と飛行時の動作について述べる．2重反
転ロータの上下のブラシレスモータの回転速度が等しくないとして動力学モ
デルを導出する．また 2自由度可変チルト付き機構を有するため，UAVの入
力は 4になり，劣駆動システムになることを指摘する．そのため，ホバリン
グモード時において，2重反転ロータの上下のブラシレスモータの回転速度
に差をつけ，ロータの反トルクによりヨー角の制御を行う方法を提案する．
また，2自由度可変チルト機構を利用した前後方向の位置制御とヨー角方向
の姿勢制御を実現できることを確認するため，数値シミュレーションを行い
提案した制御方法の有効性を確認する．

• 　 2自由度可変チルト付き 2重反転ロータを 2つ機体の前後に持つタンデム
ロータUAVへの応用とその制御 (第 4章)
2自由度可変チルト付き 2重反転ロータを 2つ機体の前後に持つタンデムロー
タ UAVへの応用とその制御について述べる．2重反転ロータの反トルクを
相殺するため，上下のブラシレスモータの回転速度を等しいとする動力学モ
デルを導出する．またフィードバック線形化制御において，計算トルク法と
バックステッピング法を提案する．そして，数値シミュレーションを行い，
提案した制御手法の有効性を確認する．さらに，突風外乱を導入し，提案し
た制御手法の制御性能を比較する．

• 　突風外乱抑制のためのロバストバックステッピング法の適用 (第 5章)
突風外乱抑制のためロバストバックステッピング法の適用について述べる．
まず，誤差積分を用いたバックステッピング制御器を導出し，安定性の証明
について説明する．また，シミュレーションにより提案した制御手法によっ
て水平飛行時の位置と姿勢制御を実現できることを確認する．さらに，突風
外乱による影響を調べるために従来型のバックステッピング法との比較を行
う．シミュレーションの結果，ロバストバックステッピング法に基づく制御
の優位性を確認する．

1.3 本論文の構成
本論文は全６章で構成されており，各章の内容は次の通りである．
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まず 1章では，本研究の簡単な背景について述べた後，本研究の目的，位置づけ
および本論文の構成について述べる．
第 2章では研究背景について述べる．まず，チルト機構の導入研究について述

べ，タンデムロータUAVを次世代人輸送や旅客用途のUAVへ適用するための応
用研究や開発の現状について説明する．そして，すべてのロータを機体に固定し
た際の問題点を解決するため，2重反転ロータと 2自由度可変チルト機構を組み合
わせたUAVを提案する．また，チルト機構と 2重反転ロータの特徴を組み合わせ
た無人航空機について述べ，2自由度可変チルト付き 2重反転ロータを用いたタン
デム型無人機の研究への橋渡しとする．
第 3章では本研究で着目した単一の 2自由度可変チルト付き 2重反転ロータを
持つUAVの動力学モデルを導出し，ホバリングモードの動作と飛行時の動作につ
いて述べる．また数値シミュレーションを行い提案した制御方法の有効性を確認
する．
第 4章では 2自由度可変チルト付き 2重反転ロータを 2つ機体の前後に持つタン
デムロータUAVへの応用とその制御について述べる．フィードバック線形化制御
において，計算トルク法とバックステッピング法を提案し，数値シミュレーショ
ンを行い，提案した制御手法の有効性を確認する．最後に，突風外乱を導入し，提
案した制御手法の制御性能を比較する．
第 5章では突風外乱抑制のためロバストバックステッピング法の適用について
述べる．
第 6章では各章で述べた内容を総括し，本論文のまとめを行う．
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第2章 研究背景

2.1 はじめに
本章では，マルチロータ型のUAVについて，チルト機構に関する研究を述べ，

次世代人輸送や旅客用途への応用研究や開発の現状について概説する．また，チ
ルト機構と 2重反転ロータの特徴を組み合わせた無人航空機について述べ，2自由
度可変チルト付き 2重反転ロータを用いたタンデムロータUAVの研究への橋渡し
とする．

2.2 チルト機構の導入研究
並進運動と回転運動の 6自由度を同時に制御する全駆動または冗長駆動UAVに
対して，1自由度可変チルト機構，2自由度可変チルト機構および固定チルト角を
配置する機構がある．例えば，各ロータに 1自由度可変チルト機構を付ける場合，
Kastelanら (22)は，合計 6個のモータを備えたトリコプタの各ロータに 1自由度チル
ト機構を導入し，位置と姿勢の 6自由度の独立制御を示した．Oosedoら (23)(24)は，
合計 8個のモータを用いたドローンの各ロータに 1自由度可変チルト機構を導入
し，位置姿勢の独立飛行制御と機体の 90度ピッチ角制御を検証した．Kamelら (25)

の研究では，合計 12個のモータを用いたヘキサロータの各ロータに 1自由度可変
チルト機構を導入し，ムーア・ペンローズの疑似逆行列を使用することにより，6つ
のロータ速度と各チルト角，つまり合計 12の変数が解けることが明らかにされた．
また，各ロータに 2自由度可変チルト機構を付ける場合，Dingら (26)は，18個
のモータが取り付けられたヘキサロータの各ロータに 2自由度可変チルト機構を
使用することを提案した．そこでは駆動の冗長性を解決するために，必要な機体
に加えた推力レンチ (つまり：力とトルク)を達成しながら消費エネルギを最小化
する推力最適化問題が取り扱われた．
一方，各ロータに 1つの固定チルト角を配置する機構 (27)または 2つの固定チル
ト角を配置する機構 (28)(29)(30)を導入したUAVの研究もされたが，ロータによる推
力の制限や，位置と姿勢での 6自由度の運動範囲の制限などがあった (31)．
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2.3 次世代人輸送や旅客用途への無人航空機の応用開発
近年，次世代人輸送や旅客用途の無人航空機の役割が大いに期待されており，人

を乗せて飛行する研究は世界中で盛んに行われている．また，ドローン技術を用
いた大型機として，タクシーのように目的地まで移動するための乗り物が開発さ
れている (32)(33)(34)．ここでは，代表的な人乗り用のマルチロータ型のUAVに関す
る研究開発の幾つかの例を挙げ，それらの特徴について説明する．

2.3.1 日本国内における状況
日本国内では，2020年NECなどが出資するベンチャー・SkyDriveが開発を進め
る “空飛ぶクルマ”（エアモビリティー）で日本初の有人飛行に成功したと発表した
(35)．デモフライトでのデータや課題を分析し，2023年の実用化を目指す．図 2.1
に示したデモフライトを行った空飛ぶクルマ「SD-03」は，機体の 4隅に付けた 8
つのプロペラで，最大 10分のバッテリー駆動が可能である．1人乗りで,最高速度
は時速 40～50 kmで，実用化時には搭乗可能人数を 2人に拡張し，最高高度 500 m
を時速約 100 kmで飛行できるようにする．サイズは全長 4.0 m，全幅 3.5 m，全高
1.5 m程度を見込んでいる．

Fig. 2.1: A flying car developed by SkyDrive

また，図 2.2に示したように，NECは次世代の移動手段として開発した「空飛
ぶクルマ」の試作機の浮上実験を行った (36)．実験では炭素繊維強化プラスチック
（CFRP）製で軽量化された無人の試作機が数分間にわたり，約 3 mまで浮上した．
同社は，政府の官民協議会が策定した工程表に基づき，令和 5年を目標に物流輸
送での実用化を目指す．試作機は，全長約 3.9 m，幅約 3.7 m，高さ約 1.3 mで，4
つの回転翼で飛行する．CFRPのモノコック構造を採用し，重量は 150 kg弱に抑
えられた．さらに荷物を積載して総重量が 300 kg程度になっても飛行できるとい

5



う．物流輸送を想定しているため人を乗せることはできないが，自律飛行と衛星
利用測位システム（GPS）による移動が可能としている．NECは，同社の持つ航
空管制などの技術を活用しながら試作機の実験でデータを収集し，主に「空飛ぶ
クルマ」の交通整理や機体間の無線通信といった管理基盤の開発に力を入れる方
針である．

Fig. 2.2: A flying car developed by NEC

2.3.2 海外における状況
海外においては，図 2.3 に示したように，代表的な例の 1 つは中国のドロー
ンメーカー EHANG社の 2人乗り自律型乗客ドローン “EHANG216”である (37)．
EHANG216の最高速度は 160 km/hであり，巡航速度は 130 km/hである．なお，飛
行耐久性は約 25分である．
また，Airbus社の開発したCityAirbus(38)は遠隔操縦による垂直離着陸（eVTOL）

飛行の推進に焦点を当てた全電気式の 4人乗りマルチコプター車両デモンストレー
タである．CityAirbusは 4つのダクト付き高揚力推進ユニットを備えたマルチコプ
ター構成になっている．その 8つのプロペラは，低い音響指紋 (accoustic footprint)
を確保するために，約950 rpmの電気モータによって駆動されている．また，フォー
ルトトレラント構造で安全性を保証している．おな，最大 15分の自律飛行での固
定ルートでは，巡航速度は約 120 Km/hである．
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Fig. 2.3: A flying car “EHANG216” developed by EHANG

2.4 2重反転ロータとチルト機構を組み合わせた無人航
空機

ここでは，2重反転ロータと 2自由度可変チルト機構を組み合わせた推力発生
機構を 1つのモジュールとするとき，複数のそのモジュールの使用により可能な
UAVについて説明する．つまり，搭載する 2自由度可変チルト付き 2重反転ロー
タによるモジュールの数によって，色々なUAVが構成できる．例えば，図 2.5に
示したように，2自由度可変チルト付き 2重反転ロータモジュールを 1つ搭載す
る場合，単一の 2自由度可変チルト付き 2重反転ロータ持つ UAVになる．また，
図 2.6と図 2.7に示したように，2つのモジュールを搭載する場合，タンデムロー
タUAVまたはオスプレイ型 UAVになる．どちらを考えても，座標系をどのよう
にとるかだけの違いなので，本研究ではタンデム型を考えることにする．さらに，
図 2.8と図 2.9に示したように，3つと 4つのモジュールを搭載する場合，冗長駆
動な 2自由度チルト付き 2重反転ロータを持つマルチロータ型UAVになる．

2.5 まとめ
本章では，マルチロータ型のUAVについて，チルト機構に関する研究と次世代
人輸送や旅客用途への応用研究・開発の現状について概説した．
例を挙げた代表的な人乗り用のマルチロータ型のUAVは 2重反転ロータを使用
したという共通点があった．しかし，これらの人乗り用のマルチロータ型のUAV
は従来のマルチロータ型のUAVと同じように，すべてのロータは機体上向きに取
り付けられているため，飛行時のUAVの位置と姿勢の制御は独立にはできない．
また，水平方向への加減速にはUAVの機体を傾ける必要があり，乗り心地を改善
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Fig. 2.4: A flying car “CityAirbus” developed by Airbus

Fig. 2.5: Single rotor UAV equipped with a 2-DOF titable coaxial rotor

する余地がある．以下では 2重反転ロータに 2自由度可変チルト機構を付けるこ
とによって，この問題点を改善する．
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Fig. 2.6: Tandam rotor UAV equipped with two 2-DOF titable coaxial rotors

Fig. 2.7: Ospery style UAV equipped with two 2-DOF titable coaxial rotors

Fig. 2.8: Tri-rotor UAV equipped with three 2-DOF titable coaxial rotors
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Fig. 2.9: Quadrotor UAV equipped with four 2-DOF titable coaxial rotors
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第3章 2自由度可変チルト付き2重反
転ロータの基本特性

3.1 はじめに
前章ではタンデムロータUAVを次世代人輸送や旅客用途のUAVへ適用するた

めの応用研究や開発の現状について述べたが，すべてのロータを機体に固定した
際の問題点を指摘した．また，2重反転ロータと 2自由度可変チルト機構を組み合
わせたUAVについて述べた．本章では着目した単一の 2自由度可変チルト付き 2
重反転ロータを持つUAVの動力学モデルを導出し，ホバリングモードの動作と飛
行時の動作について述べる．2重反転ロータの上下のブラシレスモータの回転速度
が等しくないとして動力学モデルを導出する．また，2自由度可変チルト付き機構
を有するため，UAVの入力は 4になり，劣駆動システムになることを示す．その
ため，ホバリングモード時において，2重反転ロータの上下のブラシレスモータ回
転速度に差をつけ，ロータの反トルクによりヨー角の制御を行う方法を提案する．
さらに，2自由度可変チルト機構を利用した前後方向の位置制御とヨー角方向の姿
勢制御を実現できることを確認するため，数値シミュレーションを行い提案した
制御方法の有効性を確認する．

3.2 2自由度可変チルト付き2重反転ロータの概要
2自由度可変チルト付き 2重反転ロータを構築するため，ここでは，2自由度可
変チルト付きシングルロータを上下 2つを並べ，合計 4自由度可変チルト付き 2重
反転ロータについて，まず説明する．また，その機構を持つUAVの動力学モデル
を導出する．このUAVの入力は 6になり，全駆動システムになることを説明する．
しかし，上記のモデルは複雑であるので，上下のチルト機構を 1つに統合し，2自
由度可変チルト付き 2重反転ロータ機構モデルを提案する．2自由度可変チルト機
構は 180度のチルト機構と 360度のチルト機構を含む．その中の 180度のチルト
機構は 2重反転ロータの内部でブラシレスモータとつながっているため，ロータ
のロール角度は 180度まで変化する．また 360度のチルト機構では 2重反転ロー
タのピッチ角度は 360度まで変化する．そして，2重反転ロータの出力する推力ベ
クトルは，2自由度可変チルト機構の 2つチルト角を組み合わせることによって，
UAVの前後方向の位置制御を実現する．また，UAVをホバリングしながら，2重
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反転ロータ上下のブラシレスモータの回転速度に差をつけ，ヨー角方向の姿勢制
御を実現する．

3.2.1 4自由度可変チルト機構を持つUAVの座標系の定義
単一の 4自由度可変チルト付き 2重反転ロータを持つ UAVの座標系の定義を
図 3.1に示す．
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Fig. 3.1: Coordinate systems related to a fully actuated single rotor UAV robot

世界座標系 FW は原点OWで，垂直下向きに正の右手座標系 {XW,YW,ZW}と
し，機体座標系FBは機体の質量中心を原点OBにとり，機体に対し垂直下向きに正
の右手座標系で，機体の前進方向に正のXW軸を取る座標系 {XB,YB,ZB}とする．
4自由度可変チルト付き 2重反転ロータの座標系FP は、原点OPと軸 {XP,YP,ZP}
とし，2重反転ロータ機構の各ロータ座標系FPiは、原点OPi

と軸 {XPi
,YPi

,ZPi
}と

する，機体座標系FBで，各XB, YBと ZB軸回りの角度を (ϕ, θ, ψ)とする．また 2
重反転ロータの各ロータ座標系FPiでは，XPi

とYPi
軸回りのチルト角度を (αi, βi)

(i = 1, 2)とする．初期状態のチルト角αiと βiは 0とする．αの範囲は [−π
2
, π
2

]で
あり，βiの範囲は [−π, π]である．4自由度可変チルト付き 2重反転ロータの重心
と機体重心の間の距離を hとする．2重反転ロータの各ロータの原点と 2重反転
ロータの原点の間の距離を lとする．この時，機体座標系FBから世界座標系FW
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への回転行列 WRB は以下のようになる．

WRB = RZ (ψ)RY (θ)RX (ϕ) =

 cθcψ sϕsθcψ − cϕsψ cϕsθcψ + sϕsψ

cθsψ sϕsθsψ + cϕcψ cϕsθsψ − sϕcψ

−sθ sϕcθ cϕcθ

 (3.1)

ここで，cと sは，それぞれ三角関数 cosと sinを示す．
ロータのフレームと機体と接続するため，ロータ軸の回転順番はロータ座標系

のYPi
軸–XPi

軸である．この時，FPiからFBへの回転行列 BRPi は以下のように
なる．

BRP1 = RZ (0)RY (β1)RX (α1) =

 cβ1 sα1sβ1 cα1sβ1
0 cα1 −sα1

−sβ1 cβ1sα1 cα1cβ1

 (3.2)

BRP2 = RZ (π)RY (β2)RX (α2) =

 −cβ2 −sα2sβ2 −cα2sβ2
0 −cα2 sα2

−sβ2 cβ2sα2 cα2cβ2

 (3.3)

また，FBにおける 4自由度可変チルト付き 2重反転ロータの位置ベクトルOP は
以下のようになる．

BOP = [0 0 h]T (3.4)

2重反転ロータの各ロータの位置ベクトルOPiは以下のようになる．
BOP1 = [0 0 h+ l]T (3.5)

BOP2 = [0 0 h− l]T (3.6)

4自由度可変チルト付き 2重反転ロータの角速度をωPiとし，角加速度を ω̇Piと
すれば，それぞれは次のように得られる．

ωPi = [α̇i β̇i (−1)i+1ω̄i]
T (3.7)

ω̇Pi = [α̈i β̈i (−1)i+1 ˙̄ωi]
T (3.8)

ただし，各ブラシレスモータの回転速度を ω̄j , j = 1, 2 (図 3.1を参照)とする. 4自
由度可変チルト付き 2重反転ロータの反トルク τrotor,drag,iは以下のようになる．

τrotor,drag,i =
[
0 0 (−1)ikmω̄

2
i

]T (3.9)

ここで， km > 0はプロペラのトルク係数である．また，4自由度可変チルト付き
2重反転ロータの推力は Tthrust,i (図 3.1を参照)は以下のようになる．

Tthrust,i =
[
0 0 − kf ω̄

2
i

]T (3.10)

ただし， kf > 0はプロペラの推力係数である．
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3.2.2 4自由度可変チルト機構を持つUAVの動力学モデルの導出
Xuら (39)(40)，Mokhtariら (41)，Weiら (42)および Buzzattoと Liarokapis(43)の研究

に従い，提案したUAVの動力学モデルを導出する．ただし，本稿ではモータを含
むロータの回転運動は考慮しておらず，もちろんモータの動特性を考慮すること
も可能であるし（例えば，モータの回転ダイナミクスを考慮した論文 (44)(45)などを
参照），最低限モータあるいはロータの慣性を考慮しジャイロ効果を取り込むこと
も可能ではある．しかし，本研究では，それらの効果が小さいとして以下では省
略し，より簡便なモデルを扱う．

回転運動
ニュートン・オイラー法を用いて，2重反転ローターの座標系において，4自由度

可変チルト付き 2重反転ロータによって生成されるトルク τP を次のように示す．

τP =
2∑
i=1

(IPiω̇Pi + ωPi × IPiωPi + τrotor,drag,i) (3.11)

ただし，IPiは 4自由度可変チルト付き 2重反転ロータの各ロータの慣性モーメン
トであるとする．ここで，α̇i = 0，̈αi = 0，̇βi = 0，̈βi = 0を設定すれば，4自由度可
変チルト付き 2重反転ロータのジャイロ効果をキャンセルすることが可能になり，
整理すると反トルクのみの静的な関係となり，

τPi =

 0

0

(−1)ikmω̄
2
i

 (3.12)

となる．機体座標系において，オイラーの運動方程式を使用すると，UAVの角速
度ωB ≜ [ϕ̇ θ̇ ψ̇]T は以下のようになる．

IBω̇B + ωB × IBωB = τB + τext (3.13)

ただし，IBは機体の慣性モーメントであり，IB ≜ diag(IBxx , IByy , IBzz)とし，入
力トルクを τB とし，非モデル化外乱を τextとする．非モデル化外乱を無視する
と， τext = 0より上式の右辺は次のような τBのみとなる．

τB = τthrust + τdrag (3.14)

ただし，τthrustは 4自由度可変チルト付き 2重反転ロータの推力によるトルクであ
り，τdragは 4自由度可変チルト付き 2重反転ロータの反トルクである．
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式 (3.2)，式 (3.3)と式 (3.12)によると，4自由度可変チルト付き 2重反転ロータ
の反トルク τdragは

τdrag =
2∑
i=1

(
BRPiτPi

)

=

 −kmcα1sβ1ω̄
2
1 − kmcα2sβ2ω̄

2
2

kmsα1ω̄
2
1 + kmsα2ω̄

2
2

−kmcα1cβ1ω̄
2
1 + kmcα2cβ2ω̄

2
2

 (3.15)

となる．また 4自由度可変チルト付き 2重反転ロータの推力によるトルク τthrustは
次のようになる．

τthrust =
2∑
i=1

(
BOPi × BRPiTthrust,i

)

=

 −(h+ l)kfsα1ω̄
2
1 + (h− l)kfsα2ω̄

2
2

−(h+ l)kfcα1sβ1ω̄
2
1 + (h− l)kfcα2sβ2ω̄

2
2

0

 (3.16)

式 (3.14), (3.15)と (3.16)によると，入力トルク τBは以下のようにまとめられる．
τB =

[
τBx τBy τBz

]T
=

 −kmcα1sβ1ω̄
2
1 − kmcα2sβ2ω̄

2
2 − (h+ l)kfsα1ω̄

2
1 + (h− l)kfsα2ω̄

2
2

kmsα1ω̄
2
1 + kmsα2ω̄

2
2 − (h+ l)kfcα1sβ1ω̄

2
1 + (h− l)kfcα2sβ2ω̄

2
2

−kmcα1cβ1ω̄
2
1 + kmcα2cβ2ω̄

2
2

 (3.17)

結局，式 (3.13)と (3.17)より， UAVの回転運動の動力学モデルは以下のように
なる． ϕ̈θ̈

ψ̈

 =


θ̇ψ̇
(
IByy−IBzz

IBxx

)
+ 1

IBxx
τBx

ϕ̇ψ̇
(
IBzz−IBxx

IByy

)
+ 1

IByy
τBy

ϕ̇θ̇
(
IBxx−IByy

IBzz

)
+ 1

IBzz
τBz

 (3.18)

並進運動
世界座標系における UAVの位置を P とすると，ニュートンの運動方程式によ

ると

mP̈ = m

00
g

+ WRB

2∑
i=1

(BRPiTthrust,i) + fext (3.19)
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となる．ただし，fextは外乱と非モデル化項に関するもの，gは重力加速度である.
摩擦等の影響を無視すると，fext＝ 0となる．式 (3.2)，(3.3)と (3.16)によって，入
力としての機体座標系での推力 fBは以下のようになる．

fB ≜
[
FB
x FB

y FB
z

]T
=

2∑
i=1

(BRPiTthrust,i)

=

 −kfcα1sβ1ω̄
2
1 + kfcα2sβ2ω̄

2
2

kfsα1ω̄
2
1 − kfsα2ω̄

2
2

−kfcα1cβ1ω̄
2
1 − kfcα2cβ2ω̄

2
2

 (3.20)

世界座標系FW において，機体の位置をP = [x y z]T と定義すると，式 (3.19)と
(3.20)を整理することで，機体の並進運動の動力学モデルは次式で表せる．ẍÿ

z̈

 =

00
g

+
1

m
WRB

FB
x

FB
y

FB
z

 (3.21)

運動方程式 (3.18)と (3.21)をまとめると，UAVの動力学モデルは



ẍ

ÿ

z̈

ϕ̈

θ̈

ψ̈


=



FBz (sϕsψ+cϕcψsθ)
m

− FBy (cϕsψ−sϕcψsθ)
m

+ FBx cψcθ
m

FBy (cϕcψ+sϕsψsθ)

m
− FBz (sϕcψ−cϕsψsθ)

m
+ FBx sψcθ

m

g − FBx sθ
m

+ FBz cϕcθ
m

+
FBy cθsϕ

m

θ̇ψ̇
(
IByy−IBzz

IBxx

)
+ 1

IBxx
τBx

ϕ̇ψ̇
(
IBzz−IBxx

IByy

)
+ 1

IByy
τBy

ϕ̇θ̇
(
IBxx−IByy

IBzz

)
+ 1

IBzz
τBz


(3.22)

となる．また，このモデルをベクトルでまとめると以下のようになる．

Ẍ = f
(
Ẋ
)
+ g (X)U (3.23)

ただし，X = [x y z ϕ θ ψ]T は UAVに関連する一般化座標ベクトルであり，
U = [Ux Uy Uz Uϕ Uθ Uψ]

T ≡ [FB
x FB

y FB
z τBx τBy τBz ]

T ≜ [fB
T
τB

T
]T は機体座

標系のXB，YBおよび ZB軸における可変チルト付き 2重反転ロータの推力とトル
クのベクトルである．整理すると，入力としての推力 fBと入力トルク τBは[

fB

τB

]
= [Ux Uy Uz Uϕ Uθ Uψ]

T

=


−kfcα1sβ1ω̄

2
1 + kfcα2sβ2ω̄

2
2

kfsα1ω̄
2
1 − kfsα2ω̄

2
2

−kfcα1cβ1ω̄
2
1 − kfcα2cβ2ω̄

2
2　

−kmcα1sβ1ω̄
2
1 − kmcα2sβ2ω̄

2
2 − (h+ l)kfsα1ω̄

2
1 + (h− l)kfsα2ω̄

2
2

kmsα1ω̄
2
1 + kmsα2ω̄

2
2 − (h+ l)kfcα1sβ1ω̄

2
1 + (h− l)kfcα2sβ2ω̄

2
2

−kmcα1cβ1ω̄
2
1 + kmcα2cβ2ω̄

2
2　

 (3.24)
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となる．
また，f

(
Ẋ
)
と g (X)は以下のように表される

f
(
Ẋ
)
=



0

0

g

θ̇ψ̇
(
IByy−IBzz

IBxx

)
ϕ̇ψ̇
(
IBzz−IBxx

IByy

)
ϕ̇θ̇
(
IBxx−IByy

IBzz

)


(3.25)

g (X) =

[
1
m
WRB 0

0 IB
−1

]
(3.26)

ここで，g (X) ∈ R6×6は正則であるので，g−1 (X)は存在し，g−1 (X) =

[
mWRT

B 0

0 IB

]
となる．ただし，回転行列 WRB は直交行列であるため WR−1

B ≡ WRT
B が言え，

IBnn ̸= 0, (n = x, y, z)の事実が用いられた．
式 (3.24)によると，この種のUAVのアクチュエータ配置問題は 2重反転ロータ
の回転速度 ω̄1，ω̄2とチルト角 α1，β1，α2，β2を決定することになり，6つの一般
化座標系を出力とする全駆動システムであることが分かる．

3.2.3 2自由度可変チルト機構を持つUAVの動力学モデルの導出
ここでは，単一の 2自由度可変チルト付き 2重反転ロータを持つUAVの動力学
モデルの導出について述べる．上記のモデルは複雑であるので，上下のチルト機
構を 1つに統合し，2重反転ロータの 2つチルト角をα = α1 = −α2, β = β1 = −β2
とし，この提案する機構からなるUAVの座標系の定義を図 3.2に示す．2自由度可
変チルト付き 2重反転ロータの座標系FP は，原点OPと軸 {XP,YP,ZP}とする．
式 (3.24)により，上の条件を代入し整理すると，新しい入力としての推力 fBと入
力トルク τBは[

fB

τB

]
= [Ux Uy Uz Uϕ Uθ Uψ]

T

=



−kfcαsβ(ω̄2
1 + ω̄2

2)

kfsα(ω̄
2
1 + ω̄2

2)

−kfcαcβ(ω̄2
1 + ω̄2

2)　
−kmcαsβ(ω̄2

1 − ω̄2
2)− (h+ l)kfsαω̄

2
1 − (h− l)kfsαω̄

2
2

kmsα(ω̄
2
1 − ω̄2

2)− (h+ l)kfcαsβω̄
2
1 − (h− l)kfcαsβω̄

2
2

−kmcαcβ(ω̄2
1 − ω̄2

2)　


(3.27)
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Fig. 3.2: Coordinate systems related to a single rotor UAV robot

となる．式 (3.27)によると，この種のUAVの制御システムは 2重反転ロータの回
転速度 ω̄1，ω̄2とチルト角α，βを含む 4入力を決定することになり，6つの一般化
座標系を出力とする劣駆動システムであることが分かる．

3.3 ホバリングモードの制御
本節では 2自由度チルト付き 2重反転ロータの基本特性を調べるため，この機構

を持つUAVの基本飛行性能について述べる．ここでは，UAVの位置を制御する際
に，2重反転ロータの反トルクをキャンセルすることにする．また，2重反転ロー
タをチルトさせて，ロータ推力によるトルクを発生しないように，2重反転ロータ
の重心と機体重心を合致させるために距離 hを 0にする．一方，UAVのヨー角方
向の姿勢を制御する際に，ホバリングの状態で，チルト機構を傾けず，上下のブ
ラシレスモータの回転速度に差をつけ，ヨー角方向の姿勢制御を実現する．なお，
一般化座標数よりも少ない入力で，UAVの位置と姿勢を同時に制御する劣駆動制
御は将来の課題として考える．

3.3.1 飛行原理
以下では，提案したUAVのホバリング，並進運動およびヨー角方向の回転運動

を行う場合の 2重反転ロータの推力とチルト角の変化について説明する．なお，図

18



中の 2重反転ロータから出る太い直線矢印は推力の大きさと方向を表しており，赤
色は推力増大を，青色は推力減少を，茶色は推力維持を表している．

• ホバリング：ホバリングを行う際の 2重反転ロータの推力とチルト角を図 3.3
に表す．この運動は 2重反転ロータの上下のブラシレスモータ回転速度に差
をつけずに，反トルクをキャンセルすることで実現できる．つまり，2重反
転ロータの推力とUAVの重力が釣り合っている．

�
�

�
�

�
�

Fig. 3.3: Hovering

• X軸方向の並進運動：X軸方向の並進運動を行う際の 2重反転ロータの推力
とチルト角を図 3.4に表す．この運動は 2重反転ロータのチルト角を機体の
前方へ傾けることで実現できる．つまり，2重反転ロータのチルト角をロー
タ座標系の YP軸に沿って−β角に傾けた場合に機体は XB軸の正の方向へ
移動する．

• Y軸方向の並進運動：Y軸方向の並進運動を行う際の 2重反転ロータの推力
とチルト角を図 3.5に表す．この運動は 2重反転ロータのチルト角を機体の
横側に傾けることで実現できる．つまり，2重反転ロータのチルト角をロー
タ座標系のXP軸に沿って α角だけ傾けた場合に機体はYB軸の正の方向へ
移動する．

• Z軸方向の上下運動：ZB軸方向の上昇または下降運動を行う際の 2重反転
ロータの推力とチルト角を図 3.6に表す．この運動は 2重反転ロータ上下の
ブラシレスモータによる上向き推力を等しく増加または減少させることで実
現する．つまり，2重反転ロータの上向き推力を同時に増加させた場合に機
体は ZB軸の負の方向へ移動 (上昇)する．

19
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Fig. 3.4: Translational motion in X-axis direction

• ψ (ヨー)角方向の運動：ψ角運動を行う際の 2重反転ロータの推力とチルト
角を図 3.7に表す．この運動は UAVホバリングの状態で上下のブラシレス
モータの回転速度に差をつけ，ヨー角方向の姿勢制御を実現する．つまり，
下のブラシレスモータの推力を上のブラシレスモータの推力よりも大きくす
ると機体は ψ角の正方向へ回転する．
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Fig. 3.5: Translational motion in Y-axis direction
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Fig. 3.6: Translational motion in Z-axis direction
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Fig. 3.7: Rotational motion in ψ angle
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3.3.2 位置 (x, y, z)の制御
位置の制御を行う際に，反トルクをキャンセルするため，2重反転ロータの上下

のブラシレスモータ回転速度は ω̄1 = ω̄2 = ωとする．この条件と h = 0の下で式
(3.27)を整理すると，入力U は

U =



Ux
Uy
Uz
Uϕ
Uθ
Uψ


=

[
fB

τB

]
=



−2kfcαsβω
2

2kfsαω
2

−2kfcαcβω
2

0

0

0


(3.28)

となり，制御システムは 3入力，3出力になることがわかる．また，2重反転ロー
タの各ロータの原点と 2重反転ロータの原点の間の距離 lはUAVの動力学モデル
に影響しないことも分かる．この場合では，提案する単一の 2自由度可変チルト
付き 2重反転ロータは図 3.8に示したように，1つのモジュールとして簡略化で
きる．そこで，新しい状態変数ベクトルをX = [x y z]T とし，入力ベクトルを
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Fig. 3.8: Simplied 2 DOF coaxial rotor unit

U = [Ux Uy Uz]
T = fB = [FB

x FB
y FB

z ]T とする．また，新しい f
(
Ẋ
)
と g (X)
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は以下のように表せる．

f
(
Ẋ
)
=

00
g

 (3.29)

g (X) =
1

m
WRB (3.30)

ここでは，運動用の制御入力 fBベクトルを発生するのに，PD制御による制御
器の設計を行う．つまり，

U = Kd(Ẋd − Ẋ) +Kp(Xd −X) (3.31)

とする．ここで，一般化座標系ベクトルの目標値をXdとし，その速度を Ẋdと定義
する．また，Kp = diag(Kp1, Kp2, Kp3) > 0は微分ゲインであり，Kd = diag(Kd1 ,

Kd2 , Kd3) > 0は比例ゲインである. 制御配置問題での望みの α，β と ω2は α =

arcsin(Uy，2kfω
2)，β = arctan2(Ux，Uz)，ω2 =

√
U2
x+U

2
y+U

2
y

2kf
から求まる．

3.3.3 ヨー角方向の姿勢制御
ヨー角方向の姿勢制御を行う際に，チルト機構を傾けないため，2重反転ロータ

のチルト角は α = β = 0とする．この条件の下で式 (3.27)を整理すると，入力U

は

U =



Ux
Uy
Uz
Uϕ
Uθ
Uψ


=

[
fB

τB

]
=



0

0

−kf (ω̄2
1 + ω̄2

2)

0

0

−km(ω̄2
1 − ω̄2

2)


(3.32)

となり，制御システムは 2入力，2出力になることがわかる．そこで，新しい状態
変数ベクトルをX = [z ψ]T とし，入力ベクトルをU = [Uz Uψ]

T = [FB
z τBz ]

T と
する．また，これらに対応する新しい f

(
Ẋ
)
と g (X)は以下のように表せる．

f
(
Ẋ
)
=

[
g

ϕ̇θ̇
(
IBxx−IByy

IBzz

)] (3.33)

g (X) =

[
cϕcθ
m

0

0 1
IBzz

]
(3.34)

式 (3.31)に示した PD制御により，新しいゲインKpiとKdi (i = 1，2)を設定する
ことで，UAVのヨー角方向の姿勢制御を行う．なお，制御配置問題における望み
の ω̄2

1と ω̄2
2は ω̄2

1 =
1
2
(−Uz

kf
− Uψ

km
)，ω̄2

2 =
1
2
(−Uz

kf
+

Uψ
km

)から求まる．
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Table 3.1: Parameters of the UAV with a single 2-DOF tiltable coaxial rotor

Parameter Description Value Unit
g Gravitational acceleration 9.800 m/s

m Mass 0.840 kg

h Distance 0 m

IBxx Roll inertia 0.010 kg ·m2

IByy Pitch inertia 0.010 kg ·m2

IBzz Yaw inertia 0.006 kg ·m2

kf Thrust coefficient 1.956 × 10−7 N/(rpm)2

km Drag coefficient 4.802 × 10−9 Nm/(rpm)2

3.4 シミュレーション
2自由度チルト付き 2重反転ロータの基本特性を考察するため，単一の 2自由度
可変チルト付き 2重反転ロータを持つUAVの位置とヨー角の制御を行い，上で示
した制御器をここで使用する．また，数値シミュレーションで位置とヨー角の制
御を実現できることを検証する．

3.4.1 軌道追従問題
ここでは，単一の 2自由度可変チルト付き 2重反転ロータを持つ UAVの位置

(x, y, z)の制御をUAVの 3次元空間での軌道追従シミュレーションで検証する．3
次元空間での目標軌道Xd(t)=[xd(t) yd(t) zd(t)]T は以下のように設定する．

xd = 0.5 sin (π
8
t)

yd = 0.5 sin (π
4
t)

zd = −0.6− 0.4 sin (π
8
t)

(3.35)

ただし，tは時間を示す．シミュレーションでのUAVの初期状態は，UAVの位置
の追従性能を検証するためにX0 = [0 0 0]T に設定する．表 3.1はシミュレーショ
ンで用いられるロータの物理パラメータを示している．
またフィードバックゲインはKp1 = 100.0，Kp2 = 100.0，Kp3 = 100.0，Kd1 =

30.0，Kd2 = 30.0，Kd3 = 30.0であり，これらは試行錯誤により求めた．
図 3.9 は軌道追従シミュレーションにおける UAV 位置の応答を示している．

図 3.10はチルト角αと βの応答を示している．図 3.11には可変チルト付き 2重反
転ロータの回転速度の応答を示している．また，図 3.12は 3D空間での軌跡を示
している．シミュレーション結果から，提案した PD制御法は，本UAVの位置制
御には有効であることが確認された．
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Fig. 3.9: Position control responses in trajectory tracking of a single rotor UAV
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Fig. 3.10: Tilted angles in trajectory tracking of a single rotor UAV
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Fig. 3.11: Rotational speeds of rotors in trajectory tracking of a single rotor UAV

Fig. 3.12: The trajectory in 3D space of a single rotor UAV
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3.4.2 ヨー角方向の姿勢制御問題
ここでは，単一の 2自由度可変チルト付き 2重反転ロータを持つUAVのヨー角
方向の姿勢制御に関するシミュレーションを行う．シミュレーションで用いられ
るパラメータは表 3.1と同じである．またフィードバックゲインはKp1 = 100.0，
Kp2 = 0.05，Kd1 = 50.0，Kd2 = 0.05であり，これらは試行錯誤により求めた．シ
ミュレーションでのUAVの初期状態は，UAVの位置の追従性能を検証するために
X0 = [0 0]T に設定する．t = 20 sはシミュレーションの総時間である．時間 t = 0

sから t = 5 sの間では，UAVはホバリングを行うため，目標値をXd = [−1 0]T

に設定する．時間 t = 5 sから t = 10 sの間では，UAVはヨー角方向の姿勢制御を
行うため，目標値をXd = [−1 π/3]T に設定する．時間 t = 10 sから t = 15 sの間
では，UAVはヨー角方向の姿勢制御を行うため，目標値をXd = [−1 − π/3]T に
設定する．最後に，UAVはヨー角方向の目標値をXd = [−1 0]T に設定する．
図 3.13はシミュレーションにおけるUAV位置の応答を示している．図 3.14に

はヨー角 ψの応答を示している．図 3.15は可変チルト付き 2重反転ロータの回転
速度の応答を示している．また，ホバリングの状態では，チルト機構は傾けず，上
下のブラシレスモータ回転速度に差をつけ，ヨー角方向の姿勢制御の実現を示し
ている．シミュレーション結果から，提案した PD制御法から，UAVのヨー角方
向の姿勢制御が可能であることが確認された．
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Fig. 3.13: Controlled position z in trajectory tracking of a single rotor UAV
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Fig. 3.14: Controlled yaw response in attitude control of a single rotor UAV
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Fig. 3.15: Rotational speeds of rotors in attitude control of a single rotor UAV
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3.5 まとめ
本章では，着目した単一の 2自由度可変チルト付き 2重反転ロータを持つUAV
の動力学モデルを導出し，ホバリングモードの動作と飛行時の動作について述べ
た．また，2重反転ロータの上下のブラシレスモータの回転速度が等しくないとし
て動力学モデルを導出した．2自由度可変チルト付き機構を有するため，UAVの
入力は 4になり，劣駆動システムになることを示した．UAVの位置を制御する際
には，2重反転ロータの反トルクをキャンセルすることにした．さらに，ホバリン
グモード時において，2重反転ロータの上下のブラシレスモータ回転速度に差をつ
け，ロータの反トルクによりヨー角の制御を行う方法を提案した．2自由度可変チ
ルト機構を利用した前後方向の位置制御とヨー角方向の姿勢制御について，提案
した制御方法を用いて数値シミュレーションを行い，それらが実現できることを
確認した．
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第4章 タンデムロータ無人航空機
(UAV)への応用とその制御

4.1 はじめに
前章では，単一の 2自由度可変チルト付き 2重反転ロータを持つUAVの動力学
モデルを導出し，ホバリングモードの動作と飛行時の動作について述べた．また 2
自由度可変チルト付き 2重反転ロータの基本特性を調査するため，数値シミュレー
ションを行い提案した制御方法の有効性を確認した．本章では 2自由度可変チル
ト付き 2重反転ロータを 2つ機体の前後に持つタンデムロータUAVへの応用とそ
の制御について述べる．また，フィードバック制御として，フィードバック線形
化法を採用し，計算トルク法とバックステッピング法を提案し，数値シミュレー
ションを行い，提案した制御手法の有効性を確認する．最後に，突風外乱を導入
し，提案した制御手法の制御性能を比較する．

4.2 タンデムロータUAVの概要
図 4.1は提案した 2自由度可変チルト付き 2重反転ロータを持つタンデムロータ

UAVの構造を示す．機体の前後に 2つの 2自由度可変チルト付き 2重反転ロータ
を有し，4つのパッシブキャスタと機体の中央部にマイコン，バッテリ，センサ等
を搭載している．また 2自由度可変チルト付き 2重反転ロータは 180度のチルト
機構と 360度のチルト機構を含む．そのうち 180度のチルト機構は 2重反転ロー
タの内部でブラシレスモータとつながっているため，ロータのロール角度は 180
度まで変化する．一方，360度のチルト機構では 2重反転ロータのピッチ角度は
360度まで変化する．そして，2組の 2重反転ロータの出力する推力ベクトルは，
それぞれのロール角とピッチ角のチルト成分を組み合わせることによって，飛行
ロボットの様々な飛行モードを実現する．なお，4つのパッシブなキャスタを使う
ことで，地上と壁面走行も可能とする．
プロトタイプUAVの座標系の定義を図 4.2に示す．世界座標系FW は起点OW

で，垂直下向きに正の右手座標系 {XW,YW,ZW}とし，機体座標系FBは機体の質
量中心を原点OBにとり，機体に対し垂直下向きに正の右手座標系で，機体の前進
方向に正のXB軸を取る座標系 {XB,YB,ZB}とする．1番目の可変チルト付き 2重
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Fig. 4.1: 3D model of the proposed UAV robot

反転ロータのための座標系FP1は，原点OP1と軸 {XP1 ,YP1 ,ZP1}とし，2番目の可
変チルト付き 2重反転ロータのための座標系FP2は，原点OP2と軸 {XP2 ,YP2 ,ZP2}
とする．第 i (i = 1, 2)番目の可変チルト付き 2重反転ロータの座標系は FPi で表
記される．機体座標系 FB で，各XB，YBと ZB軸回りの角度を (ϕ, θ, ψ)とする．
またロータ座標系FPi では，XPi

とYPi
軸回りのチルト角度を (αi, βi)とする．初

期状態のチルト角 αiと βiは 0とする．αiの範囲は
[
−π

2
, π
2

]であり，βiの範囲は
[−π, π]である．
このとき，機体座標系FBから世界座標系FW への回転行列WRB は以下のよう
になる．

WRB = RZ (ψ)RY (θ)RX (ϕ) =

 cθcψ sϕsθcψ − cϕsψ cϕsθcψ + sϕsψ

cθsψ sϕsθsψ + cϕcψ cϕsθsψ − sϕcψ

−sθ sϕcθ cϕcθ

 (4.1)

ここで，cAは cosA，sAは sinAとする．
図 4.3に 2重反転ロータをチルトさせる時，可能なチルト角の変化の様子を示す.

ロータ座標系のYPi
軸回りの角度 βiでのチルトを図 4.3(a)に示し，ロータ座標系

のXPi
軸回りの角度 αiでのチルトを図 4.3(b)に示す. ロータのフレームと機体と

接続するため，ロータの回転順番はロータ座標系のYPi
軸–XPi

軸である．このと
き，FPiからFBへの回転行列 BRPi は以下のようになる．

BRPi = RZ ((i− 1) π)RY (βi)RX (αi) , i = 1, 2 (4.2)
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Fig. 4.2: Coordinate systems related to a tandem rotor UAV

また，FBにおける第 i番目の 2重反転ロータの位置ベクトルOPiは以下のよう
になる．

BOPi = RZ ((i− 1) π) [l 0 h]T , i = 1, 2 (4.3)

ここで，lは機体のXB軸における各 2重反転ロータの原点 OPi と機体の原点OPi

の間の距離であり，hは機体の ZB軸における各 2重反転ロータの原点OPiと機体
の原点OPiの間の距離である．
第 i番目の可変チルト付き 2重反転ロータの角速度ωPiとその加速度 ω̇Pi は次の
ように得られる． {

ωP1 = [α̇1 β̇1 ω̄2 − ω̄1]
T

ωP2 = [α̇2 β̇2 ω̄3 − ω̄4]
T

(4.4)

{
ω̇P1 = [α̈1 β̈1 ˙̄ω2 − ˙̄ω1]

T

ω̇P2 = [α̈2 β̈2 ˙̄ω3 − ˙̄ω4]
T

(4.5)

ここで，各ブラシレスモータの回転速度を ω̄j , j = 1, 2, 3, 4 (図 4.2を参照)とする.
第 i番目の 2自由度可変チルト付き 2重反転ロータの反トルク τdrag,iは以下のよう
になる {

τdrag,1 = [0 0 km(ω̄
2
2 − ω̄2

1)]
T

τdrag,2 = [0 0 km(ω̄
2
3 − ω̄2

4)]
T

(4.6)

ただし， km > 0はプロペラのトルク係数である．また，第 i番目の 2自由度可変
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チルト付き 2重反転ロータの推力は Tthrust,i (図 4.2を参照)は以下のようになる{
Tthrust,1 = [0 0 − kf (ω̄

2
1 + ω̄2

2)]
T

Tthrust,2 = [0 0 − kf (ω̄
2
3 + ω̄2

4)]
T

(4.7)

ただし， kf > 0はプロペラの推力係数である．

4.3 動力学モデルの導出
Ryllら (46)(47)，Morbidiら (48)およびKamelら (49)の研究に従い，提案したUAV

の動力学モデルを導出する．

4.3.1 回転運動
ニュートン・オイラー法を用いて，2重反転ローターの座標系において，2自由

度可変チルト付き 2重反転ロータによって生成されるトルク τPi を次のように示
す (50)．

τPi = IP ω̇Pi + ωPi × IPωPi + τdrag,i (4.8)

ただし，IP は 2自由度可変チルト付き 2重反転ロータの慣性モーメントである．
また機体座標系において，オイラーの運動方程式を使用すると，UAVの角速度ωB

は以下のようになる．

IBω̇B + ωB × IBωB = τB + τext (4.9)

ここで，IBは機体の慣性モーメントであり，入力トルクを τBとし，非モデル化
外乱を τextとする．非モデル化外乱を無視すると， τext = 0となり，上式の右辺は
次のような τBのみとなる．

τB = τthrust + τdrag (4.10)

2自由度可変チルト付き 2重反転ロータの反トルクによるトルク τdragは次のよう
になる．

τdrag =
2∑
i=1

(
BRPiτPi

)
(4.11)

2自由度可変チルト付き 2重反転ロータの推力Tthrust,iによるトルク τthrustは次のよ
うになる．

τthrust =
2∑
i=1

(
BOPi × BRPiTthrust,i

)
(4.12)
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式 (4.10)，(4.11)および (4.12)によると，入力トルク τBは以下のようにまとめら
れる．

τB =
[
τBx τBy τBz

]T
(4.13)

結局，式 (4.9)と式 (4.13)より，UAVの回転運動の動力学モデルは以下のように
なる． ϕ̈θ̈

ψ̈

 =


θ̇ψ̇
(
IByy−IBzz

IBxx

)
+ 1

IBxx
τBx

ϕ̇ψ̇
(
IBzz−IBxx

IByy

)
+ 1

IByy
τBy

ϕ̇θ̇
(
IBxx−IByy

IBzz

)
+ 1

IBzz
τBz

 (4.14)

4.3.2 並進運動
ニュートンの運動方程式によると，世界座標系におけるUAVの位置P は以下の

関係を満たす．

mP̈ = m

00
g

+ WRB

2∑
i=1

BRPiTthrust,i + fext (4.15)

ただし，fextは外乱と非モデル化に関連する項，gは重力加速度である．摩擦等の
影響を無視すると，fext＝ 0となる．式 (4.2)と式 (4.12)によって，入力の推力 fB

は以下のようになる．

fB =
2∑
i=1

BRPiTthrust,i =
[
FB
x FB

y FB
z

]T
(4.16)

結局，世界座標系FW において，機体の位置をP = [x y z]T として定義すると，
式 (4.15)と (4.16)を整理することで，機体の並進運動の動力学モデルは次式で表
せる． ẍÿ

z̈

 =

00
g

+
1

m
WRB

FB
x

FB
y

FB
z

 (4.17)

4.4 フィードバック線形化法による制御
制御モデルを簡略化するため，2自由度可変チルト付き 2重反転ロータの反トル

クを常にキャンセルするとする．そこで，各 2自由度可変チルト付き 2重反転ロー
タのブラシレスモータの回転速度を，ω̄1 = ω̄2 = ω1，ω̄3 = ω̄4 = ω2として設定す
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る．ただし，ω1 と ω2は各 2自由度可変チルト付き 2重反転ロータのブラシレス
モータを 1つと見なしたときの回転速度である．また，α̇i = 0，α̈i = 0，β̇i = 0，
β̈i = 0と設定することで，2自由度可変チルト付き 2重反転ロータのコリオリ力や
ジャイロ効果を無視することが可能になる．そして，UAVの制御システムは 6入
力，6出力を持つ全駆動システムに簡略化できる．さらに，入力の推力 fB と入力
のトルク τB は次式のようになる．

[
fB

τB

]
=



−2kfa1 + 2kfa2
2kfa3 − 2kfa4
−2kfa5 − 2kfa6

−2hkfa3 + 2hkfa4
2lkfa5 − 2lkfa6 − 2hkfa1 + 2hkfa2

2lkfa3 + 2lkfa4


(4.18)

ただし，a1 = cosα1 sin β1ω
2
1，a2 = cosα2 sin β2ω

2
2，a3 = sinα1ω

2
1，a4 = sinα2ω

2
2，

a5 = cosα1 cos β1ω
2
1，a6 = cosα2 cos β2ω

2
2である．

4.4.1 計算トルク法
ここでは，Xuら (51)の先行研究に従い，計算トルク法の導出を行う．運動方程

式 (4.14)と (4.17)によると，動力学モデルの行列形式は以下のようである．

Ẍ = f
(
Ẋ
)
+ g (X)U (4.19)

ただし，X = [x y z ϕ θ ψ]T は UAVに関連する一般化座標ベクトルであり，
U = [FB

x FB
y FB

z τBx τBy τBz ]
T = [fB

T
τB

T
]T は機体座標系の XB，YBと ZB軸

における可変チルト付き 2重反転ロータの推力とトルクのベクトルである．また，
f
(
Ẋ
)
と g (X)は以下のように表される．

f
(
Ẋ
)
=



0

0

g

θ̇ψ̇
(
IByy−IBzz

IBxx

)
ϕ̇ψ̇
(
IBzz−IBxx

IByy

)
ϕ̇θ̇
(
IBxx−IByy

IBzz

)


(4.20)

g (X) =

[
1
m
WRB 0

0 M−1
IB

]
(4.21)
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ただし，g (X) ∈ R6×6，MIB = diag(IBxx , IByy , IBzz)とする．また，回転行列WRB

は直交行列であるため，WR−1
B ≡ WRT

B，さらに IBnn ̸= 0，(n = x, y, z)であるの
で，g−1 (X)が存在し，整理すると g−1 (X) =

[
mWRT

B 0

0 MIB

]
となる．そこで,

式 (4.19)の逆システムは以下のように表される．
U = g−1 (X) [Ẍ − f

(
Ẋ
)
] (4.22)

ただし，g (X)と f
(
Ẋ
)
は既知とする．

多関節マニピュレータなどの制御に使われる計算トルク法では，一般に回転関
節を想定し求める入力はすべてトルクを前提としている．これに対して，本研究
では並進力とトルクからなる一般化力を入力としていることに多少の違いがある
ことに注意されたい．
一般化座標ベクトルの目標値Xdの加速度を Ẍdに定義するとき，拡張加速度は
以下のように表される．

Ẍ∗ = Ẍd +Kdė+Kpe (4.23)

ただし，e = Xd−X , Kd > 0は微分ゲインであり，Kp > 0は比例ゲインである．
式 (4.23)を使用し，式 (4.22)の Ẍと入れ替えて，再び式 (4.19)のU に戻すと，Ẍ
は以下のようにまとめられる．

Ẍ = f
(
Ẋ
)
+ g (X)U = Ẍd +Kdė+Kpe (4.24)

ここで，U = g−1 (X) [Ẍd+Kdė+Kpe−f
(
Ẋ
)
]である．この式 (4.24)から，次

式が得られる．
ë+Kdė+Kpe = 0 (4.25)

ただし，Kp = diag(Kp1, ..., Kp6)，Kd = diag(Kd1, ..., Kd6)とする. なお，eを臨界
減衰応答に保つために, Kdi = 2

√
Kpiを使うと，ゲインKpiとKdiは比例関係と

して簡単に決定できる．図 4.4 は提案された計算トルク法のブロック図を示して
いる．

4.4.2 制御配置問題
制御器設計により提供される一般化力，つまり力とモーメントがアクチュエー

タの組み合わせによって駆動系全体にどのように作用するかを観察することによ
り，推力を出すモータとチルトされるモータの制御入力を分配するための配置式
が確立され，次のように書ける．

A (α,β)u =

[
fB

τB

]
, A ∈ R6×2 (4.26)
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Fig. 4.4: Block diagram of the proposed computed torque method

ただし，Aは配置行列であり，uはロータ回転速度からなるベクトルを表す．ま
た，ω̄1 = ω̄2 = ω1，ω̄3 = ω̄4 = ω2，α̇i = 0，̈αi = 0，̇βi = 0，̈βi = 0なので，式 (4.16)
と (4.13)を組み合わせると，配置行列A (α,β)は次のように表すことができる．

A (α,β) =



−2kfcα1sβ1
2kfsα1

−2kfcα1cβ1
−2hkfsα1

m1

2kf lsα1

2kfcα2sβ2
−2kfsα2

−2kfcα2cβ2
2hkfsα2

m2

2kf lsα2


(4.27)

ここで，m1 = 2kf lcα1cβ1 − 2kfhcα1sβ1およびm2 = 2kfhcα2cβ2 − 2kf lcα2cβ2と
する．また角速度ベクトルuは次のように表される．

u =

[
ω1 · |ω1|
ω2 · |ω2|

]
, u ∈ R2 (4.28)

制御配置問題 (52)(53)を解くため，i番目の 2重反転ロータの回転速度を 3つの成
分に分解することによって座標変換を適用し，以下のように表す．

xai = cαisβi · ω2
i

xbi = sαi · ω2
i

xci = cαicβi · ω2
i

(4.29)

x = [xa1 xb1 xc1 xa2 xb2 xc2]
T , x ∈ R6 (4.30)

すると，この新しい未知変数 xを使って元の制御配置式を書き直すと

A (α,β) · u =

[
fB

τB

]
⇒ Â · x =

[
fB

τB

]
(4.31)
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Â = kf



−2 0 0 2 0 0

0 2 0 0 −2 0

0 0 −2 0 0 −2

0 −2h 0 0 2h 0

−2h 0 2l 2h 0 −2l

0 2l 0 0 2l 0


∈ R6×6 (4.32)

となる．ここで，もし xai，xbi および xci が求まるならば，望みの αiと βiは αi =

arcsin(xbi，ω2
i )，βi = arctan2(xai，xci)，ω2

i =
√

(xai )
2 + (xbi)

2 + (xci)
2から求まる．し

かしながら，Âは正方行列であるが，Âのランクは 5であり，特異となり解くべ
き新しい未知変数 xを以下のように求める．

x = Â† ·

[
fB

τB

]
(4.33)

ここで，Â†は Âのムーア・ペンローズ疑似逆行列とすれば，xは最小ノルム解と
なる．

4.4.3 計算トルク法のシミュレーション結果
提案した計算トルク法の有効性を検証するために，2つのケース（安定化と軌道

追従）に対して，MATLABに実装されたコントローラによってシミュレーション
を行う．シミュレーションで使用したUAVの物理パラメータは，m = 1.2 kg, g =
9.81 m/s2, l = 0.2 m, h = 0.05 mおよび kf = 1.984 × 10−7N/(rpm)2である．シミュ
レーションの制御ゲインは，Kd1 =Kd2 =Kd3 = 4，Kp1 =Kp2 =Kp3 = 4，Kd4 =

Kd5 =Kd6 = 4およびKp4 =Kp5 =Kp6 = 4である．なお，シミュレーションでの
サンプリング幅は 0.01 sとする．

シミュレーション 1: 安定化問題
安定化のシミュレーションでは，位置と姿勢の目標値はXd = [1 1 −1 π

4
π
4

π
4
]T

のように設定する．システムが起動された時の初期状態をX0 = [0 0 0 0 0 0]T

のように設定する．
図 4.5と 4.6に示したように，位置と姿勢の制御は目標値に収束してる．シミュ

レーション中のチルト角の変化を図 4.7に示す．2自由度可変チルト付き 2重反転
ロータの回転速度は図 4.8に示す．
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Fig. 4.5: Position control responses
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Fig. 4.6: Attitude control responses
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Fig. 4.7: Tilted angles of rotors
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Fig. 4.8: Rotational speeds of rotors
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シミュレーション 2: 軌道追従問題
UAVの軌道追従問題のシミュレーションにおいては，目標軌道としてXd(t) =

[xd(t) yd(t) zd(t) 0 0 0]T を使う．UAVの位置と姿勢の両方の追従性能を検証す
るためにX0 = [0 0 0 π/40 π/18 π/12]T に設定する．このとき 3次元空間での
目標軌道は以下のように設定する．

xd = 0.5 sin (π
8
t)

yd = 0.5 cos (π
8
t)

zd = −0.6− 0.4 sin (π
8
t)

(4.34)

ただし，tは時間を示す．
図 4.9と図 4.10は軌道追従シミュレーションにおけるUAVの位置と姿勢の応答
を示している．図 4.11に示したように，チルト角 α1と β1の向きは α2と β2のも
のと反対である．図 4.12に可変チルト付き 2重反転ロータの回転速度を示してい
る．どちらも 5回目のサンプリングで約 3890 rpmに達している．注意すべきこと
は実際に使用され得るアクチュエータでの応答は，そのような急加速な速度には
応答しないことである．シミュレーションではロータのダイナミクスを無視して
いるので，このようになったものと思われる．また，図 4.13は 3D空間での軌跡を
示している．シミュレーション結果から，提案した計算トルク法は，UAVの位置
制御と姿勢制御の両方に有効であることが確認された．さらに，軌道追従シミュ
レーション中にUAVは安定して飛行しながら，本体が水平状態に保たれているこ
とも確認した．
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Fig. 4.9: Position control responses in trajectory tracking
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Fig. 4.10: Attitude control responses in trajectory tracking
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Fig. 4.11: Tilted angles of rotors in trajectory tracking
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Fig. 4.13: The trajectory in 3D space
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4.4.4 バックステッピング法
バックステッピング制御の設計は，Xuら (54)，Fossenと Strand(55)の文献に従っ

て説明する．
ステップ 1. まず，状態変数を以下のように導入する．

x1 = X,x2 = Ẋ (4.35)

そして，式 (4.19)により整理すると，

ẋ1 = x2

ẋ2 = f (x2) + g (x1)U (4.36)

となる．このとき，位置追従誤差を e1 = x1d−x1として導入する．ただし，x1dは
x1の目標軌道である．これに関連する第一のリヤプノフ関数を以下のように選ぶ．

V1 =
1

2
eT1 e1 (4.37)

この時間に関する微分 V̇1は

V̇1 = eT1 ė1 = eT1 (ẋ1d − ẋ1) (4.38)

となる．誤差 e1を安定化させるために，安定化関数または拡張目標速度を

α1 = ẋ1d +K1e1 (4.39)

として設計する．ここで，K1 > 0とする．式 (4.39)を式 (4.38)に代入すると

V̇1 = eT1 (−K1e1 +α1 − ẋ1)

= eT1 (−K1e1 +α1 − x2)

= −eT1K1e1 + eT1 e2 (4.40)

となる．ここで，e2 ≜ α1−x2は中間制御誤差，または拡張速度追従誤差とし，こ
の誤差ベクトルが e2 ≡ 0となれば，

V̇1 = −eT1K1e1 ≤ 0 (4.41)

となり，V1は半負定関数となり，t → ∞で e1ベクトルが零となり，漸近安定性
が保証されることがわかる．
ステップ 2. 拡張速度追従誤差を再び，ここで

e2 = α1 − x2 = ẋ1d − ẋ1 +K1e1 (4.42)
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Fig. 4.14: Block diagram of the proposed backstepping control method

とし，この時間微分 e2を考えると

ė2 = ẍ1d +K1ė1 − f (x2)− g (x1)U (4.43)

となる．このとき，第二のリヤプノフ関数としてV2を以下のように導入する．

V2 = V1 +
1

2
eT2 e2 =

1

2
eT1 e1 +

1

2
eT2 e2 (4.44)

この時間微分 V̇2をとると

V̇2 = V̇1 + eT2 ė2 (4.45)

となる．式 (4.40)と式 (4.43)を利用すると，V̇2は以下のように表される．

V̇2 =− eT1K1e1 + eT1 e2

+ eT2 [ẍ1d +K1ė1 − f (x2)− g (x1)U ]
(4.46)

ここで，K2 > 0とし，制御入力U を

U = g−1 (x1) [K2e2 + ẍ1d +K1ė1 − f (x2) + e1] (4.47)

と設計すれば，

V̇2 = −eT1K1e1 − eT2K2e2 ≤ 0 (4.48)

となるので，t → ∞で e1及び e2は零に収束し，漸近安定性が保証されることが
わかる．Fig. 4.14に提案したバックステッピング制御方法のブロック図を示す．

4.4.5 バックステッピング法のシミュレーション結果
設計したバックステッピングコントローラの有効性を検証するために，MATLAB
に実装されたコントローラによって安定化問題についてシミュレーションを行った．
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Fig. 4.15: Position control responses with backstepping control

ゲインはK11 = K12 = K13 = 1, K14 = K15 = K16 = 2, K21 = K22 = K23 = 1お
よびK24 = K25 = K26 = 1であり，試行錯誤により求めた．シミュレーションで
のサンプリング幅は 0.01 sとする．安定化シミュレーションでは、位置と姿勢の
目標値はXd = [0.5 0.2 − 1 π

3
π
4

π
5
]T のように設定する．システムの初期状態の

設定はX0 = [0 0 0 0 0 0]T とする．図 4.15と 4.16によると，UAVの位置と姿勢
の制御は目標値に収束してる．シミュレーション中のチルト角の変化を図 4.17に
示す．2自由度可変チルト付き 2重反転ロータの回転速度は図 4.18に示す．
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Fig. 4.16: Attitude control responses with backstepping control
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Fig. 4.17: Tilted angles of rotors with backstepping control
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Fig. 4.18: Rotational speeds of rotors with backstepping control
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4.5 突風モデル
実際にUAVの飛行時には，風の場の擾乱のような各種の外部外乱に遭遇する．

本研究では固定ドライデン型の擾乱モデルを数値シミュレーションで使用する．ま
た，固定ドライデン型擾乱モデル (56)(57)は次式のように正弦波励起の和 (58)(59)とし
て定義する．

Vω (t) = V 0
ω +

n∑
i=1

√
∆ΩiΦ (Ωi) sin (Ωit+ φi) (4.49)

ただし，Vω (t)は風のベクトルであり，V 0
ω は周囲風ベクトル（または静的風ベク

トル）であり，nは正弦波の数である．∆Ωiは周波数間の間隔を示す．Φ (Ωi)は
パワースペクトル密度関数 (PSD)である．Ωiと φiはランダムに選ばれた周波数と
位相シフトであり，tは時間を示す．Ωiの値の範囲は 0.1∼1.5 rad/sで， φiの値の
範囲は 0から 2である．シミュレーションにおいて，nは 50にして，∆Ωiを 0.01
にする．注意することは，∆Ωiの値が生成された風モデルの振幅に影響すること
である．垂直，横，縦方向の風の PSDは次のように定義される．

Φu (Ω) = σ2
u

2Lu
π

1

1 + (LuΩ)
2 (4.50)

Φv (Ω) = σ2
v

Lv
π

1 + 3 (LvΩ)
2(

1 + (LvΩ)
2)2 (4.51)

Φw (Ω) = σ2
w

Lw
π

1 + 3 (LwΩ)
2(

1 + (LwΩ)
2)2 (4.52)

低い高度 z（1000フィート未満）の場合，Lu，Lvおよび Lwは垂直，横，縦の突
風の長さのスケールで，次のように計算できる．

Lw = |z| , Lu = Lv =
|z|

(0.177 + 0.000823z)1.2
(4.53)

また，σu，σvおよび σwは垂直方向，横方向，および縦方向の乱流強度であり，次
の式で求める．

σw = 0.1ω20,
σu
σw

=
σv
σw

=
1

(0.177 + 0.000823z)0.4
(4.54)

ここで，ω20は高度 20フィートで 15ノットの風速である．なお，このドライデン型
擾乱モデルを含め，他の風モデルや関連事項については、付録Aを参照されたい．
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この風擾乱による抗力DはUAVの質量中心に作用し，したがってUAVにモー
メントは働かないと仮定する．また，抗力は運動方程式 (4.15)で fext = Dとして
設定され，次の空力での抗力モデルから計算する．

D =
1

2
ρCdSVair

2 (4.55)

ただし，ρは空気密度 (1.2 kg/m3)，Cdは抗力係数，Vair は空気に対するUAVの速
度，Sは参照面積である．空気に対して，UAVの相対速度Vair = Vω − V とする．
ここで，Vωは風速で，V はUAVの速度である．また，Vωは式 (4.49)∼(4.54)から
求められる．UAVの形状は長さ 2l，幅 1.6l，高さ hの立方体を仮定するため，シ
ミュレーションのなかでは抗力係数をCd = 2にする (60)．したがって，各軸に沿っ
た抗力Dは次のように表される．Dx

Dy

Dz

 =

1
2
ρCdSx (Vω,x − ẋ)2

1
2
ρCdSy (Vω,y − ẏ)2

1
2
ρCdSz (Vω,z − ż)2

 (4.56)

ただし，S = [Sx Sy Sz]
T，Vω = [Vω,x Vω,y Vω,z]

T とする.

4.5.1 数値シミュレーション結果
本節では，シミュレーションを通して提案する古典的バックステッピング制御

（CBC）と計算トルク制御 (CTC)の使用下の 2つのUAV（UAV1, UAV2）の性能比
較を行う．3次元空間での目標軌道は以下のように設定する．

xd = 0.8 sin (π
8
t)

yd = 0.8 cos (π
8
t)

zd = −0.6− 0.2 sin (π
8
t)

(4.57)

ただし，tは時間を示す．シミュレーションでのUAVの初期状態は，UAVの位置
と姿勢の両方の追従性能を検証するためにX0 = [0 0 0 π/6 π/6 π/6]T に設定
する．
シミュレーションで使用した UAVの物理パラメータは，m = 1.2 kg, g = 9.81

m/s2, l = 0.2 m, h = 0.05 m および kf = 1.984 × 10−7N/(rpm)2である．UAV1の
ための制御ゲインは，K11 = K12 = K13 = K14 = K15 = K16 = 6, K21 = K22 =

K23 =K24 =K25 =K26 = 3であり，さらにUAV2のための制御ゲインは，Kd1 =

Kd2 = Kd3 = 5.65, Kp1 = Kp2 = Kp3 = 8, Kd4 = Kd5 = Kd6 = Kp4 = Kp5 = Kp6

= 4である．シミュレーションでのサンプリング幅は 0.01 sとする．シミュレー
ションでは，UAV1とUAV2の周囲の風ベクトル（または，静的な風ベクトル）を
V 0
ω = [−3 6 1]T としたとき，図 4.19には固定ドライデン擾乱モデルに従うとし
て発生された風を示している．
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Fig. 4.19: Wind velocities generated from under the Dryden turbulence

図 4.20と図 4.21は，提案した 2つの手法との比較と共に，軌道追従シミュレー
ションでのUAVの位置応答を示している．図 4.20に示された 2つのUAVの間の
軌道の誤差は明らかである．UAV1と UAV2は風擾乱に吹き飛ばされていること
が分かる．しかし，図 4.21に示すように，各軸におけるUAV1の目標軌道値間の
位置誤差はUAV2よりもより小さい．
図 4.23に示したように，各UAVのチルト角α1と β1のチルト角の向きとチルト
角 α2，β2の向きは反対方向で変化している．図 4.24は各UAVの 2重反転ロータ
の回転速度を示している. 図 4.22は軌道追従のシミュレーションで，各UAVの 2
重反転ロータを持つタンデムロータUAVの姿勢の応答を示している．
本軌道追従シミュレーションでは，各UAVは目標の姿勢に収束し，安定した飛
行を維持できていた．また，CBC制御下でのUAV1の姿勢応答は，UAV2の姿勢
応答よりもより速く収束することも分かった．
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Fig. 4.20: The trajectories in 3D space under the wind disturbances
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Fig. 4.21: Position responses in trajectory tracking under the wind disturbances
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Fig. 4.22: Attitude responses in trajectory tracking under the wind disturbances
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Fig. 4.23: Tilted angles of rotors in trajectory tracking under the wind disturbances
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Fig. 4.24: Rotational speeds of rotors in trajectory tracking under the wind disturbances
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4.6 まとめ
本章では 2自由度可変チルト付き 2重反転ロータを 2つ機体の前後に持つタン
デムロータUAVへの応用とその制御について述べた．また，フィードバック線形
化制御において，計算トルク法とバックステッピング法を提案し，数値シミュレー
ションを行い，提案した制御手法の有効性を確認した．最後に，風外乱を導入し，
提案した制御手法の制御性能を比較した．ただし，UAVの位置と姿勢の制御性能
は，提案した制御手法のゲインを調整することで部分的には改善できるが，大き
な風外乱がある場合には，より外乱に対してロバストな制御方法を導入する必要
がある．
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第5章 突風外乱抑制のためのロバス
トバックステッピング法の
適用

5.1 はじめに
前章では，2自由度可変チルト付き 2重反転ロータを 2つ機体の前後に持つタン

デムロータUAVへの応用とその制御について述べた．また，フィードバック線形
化制御において，計算トルク法とバックステッピング法を提案し，数値シミュレー
ションを行い，提案した制御手法の有効性を確認した．最後に，突風外乱を導入
し，提案した制御手法の制御性能を比較したが，UAVの位置と姿勢の制御性能は，
提案した制御手法のゲインを調整することで改善の余地がある．しかし，大きな
風外乱がある場合にはこれらの制御手法には限界がある．そこで，本章では突風
外乱抑制のためロバストバックステッピング法の適用について述べる．まず，誤
差積分を用いたバックステッピング制御器を導出し，安定性の証明について説明す
る．また，シミュレーションにより提案した制御手法によって水平飛行時の位置
と姿勢制御を実現できることを確認する．さらに，突風外乱による影響の点で従
来型のバックステッピング法との比較を行う．シミュレーションの結果から，ロ
バストバックステッピング法に基づく制御の優位性を確認する．

5.2 誤差の積分を用いたバックステーピング制御器の導
出

本節では，外部外乱（あるいは擾乱）を考えるために，従来のバックステッピン
グ制御法に対してその制御のロバスト性を高めるために飽和関数と誤差の積分を
導入する (63)(64)．よって，行列形式での動力学モデルは以下のようになる．

Ẍ = f
(
Ẋ
)
+ g (X)U + δ (5.1)

ただし，δ ≜ [δ1, ..., δn]T は外部外乱ベクトル，その限界は |δi| ≤ βi, i = 1, ..., nで
ある．なお，βiは既知の正定数である．ロバストバックステッピング制御 (65)の設
計の詳細な導出は，以下のようである．
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ステップ 1．位置誤差を e1 = x1d−x1として導入する．ただし，x1dはx1の目
標軌道とする．新しい誤差変数（つまり，誤差 e1の積分）を次のように定義する．

p1 =

∫ t

0

e1 (τ)dτ (5.2)

第 1番目のリヤプノフ関数を

V1 (p1, e1) =
1

2
pT1Λ1p1 +

1

2
eT1 e1 (5.3)

として選ぶ．ここで，Λ1 > 0は積分の行列パラメータ，V1 (p1, e1)の時間に関す
る微分は

V̇1 (p1, e1) = pT1Λ1ṗ1 + eT1 ė1

= pT1Λ1e1 + eT1 (ẋ1d − ẋ1)

= eT1 (ẋ1d − ẋ1 +Λ1p1) (5.4)

となる．e1を安定化させるために，安定化関数を

α1 = ẋ1d +K1e1 +Λ1p1 (5.5)

として設計する．ここで，K1 > 0である．
x2 = Ẋ = ẋ1と置き，2番目の追従誤差 e2を

e2 = α1 − x2 = ẋ1d − x2 +K1e1 +Λ1p1 (5.6)

として定義する．e2の微分は

ė2 = α̇1 − ẋ2 = ẍ1d − ẋ2 +K1ė1 +Λ1ṗ1 (5.7)

で与えられる．式 (5.6)を (5.4)に代入すると，̇V1 = eT1 (e2−K1e1)=−eT1K1e1+eT1 e2

となる．e2 ≡ 0のとき，V̇1 = −eT1K1e1 ≤ 0が得られる．
ステップ 2．第 2番目のリヤプノフ関数を

V2 (p1, e1, e2) =
1

2
pT1Λ1p1 +

1

2
eT1 e1 +

1

2
eT2 e2 (5.8)
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として導入すると，V2の時間微分は
V̇2 (p1, e1, e2) = V̇1 (p1, e1) + eT2 ė2

= −eT1K1e1 + eT2 (e1 + ė2)

= −eT1K1e1 + eT2 (e1 + ẍ1d − ẋ2

+K1ė1 +Λ1ṗ1)

= −eT1K1e1 + eT2 (e1 + ẍ1d − f (x2)

−g (x1)U − δ +K1(ẋ1d − ẋ1)

+Λ1e1)

= −eT1K1e1 + eT2 (e1 + ẍ1d − f (x2)

−g (x1)U − δ +K1e2 −K2
1e1

−K1Λ1p1 +Λ1e1)

= −eT1K1e1 + eT2 [(I +Λ1 −K2
1)e1

+K1e2 −K1Λ1p1 + ẍ1d

−f (x2)− g (x1)U − δ] (5.9)

となる．不確定な外乱を抑制しシステムを安定化させるためには，制御入力U を
以下のように設計できる．

U = g−1 (x1) [(I +Λ1 −K2
1)e1 + (K1 +K2)e2

−K1Λ1p1 −Esat(e∗
2) + ẍ1d − f (x2)] (5.10)

ただし，K2は正定な定数行列，E = diag(ε1, ..., εn)は設計パラメータ，および飽
和関数 sat(e∗

2)は
e∗
2 = [e21/µ1, ..., e2i/µi, ..., e2n/µn]

T (5.11)

sat(e2i/µi) =


1 e2i/µi > 1

−1 e2i/µi < −1

e2i/µi |e2i/µi| ≤ 1

(5.12)

として定義する．

5.3 安定性の証明
式 (5.10)を (5.9)に代入すると，V̇2の微分は

V̇2 = −eT1K1e1 − e2K1e2 + eT2 [Esat(e∗
2)− δ]

≤ −λmin(K1) ∥e1∥2 − λmin(K2) ∥e2∥2

+ ∥e2∥ (∥Esat (e∗
2)∥+ ∥δ∥) (5.13)
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となる．なぜならば，シュワルツの不等式から
eT2 (Esat(e∗

2)− δ) ≤ ∥e2∥ ∥Esat (e∗
2)− δ∥ (5.14)

となり，またベクトル和のノルム特性から
∥Esat(e∗

2)− δ∥ ≤ ∥Esat (e∗
2)∥+ ∥δ∥ (5.15)

が得られるからである．したがって
eT2 (Esat(e∗

2)− δ) ≤ ∥e2∥ (∥Esat (e∗
2)∥+ ∥δ∥) (5.16)

となる．ここで，∥Esat (e∗
2)∥ ≤

√
nεmax and ∥δ∥ ≤

√
nβmax に気づくと，V̇2 =

−λmin(K1) ∥e1∥2−λmin(K2) ∥e2∥2+∥e2∥ (
√
nεmax +

√
nβmax)となる．ただし，εmax

= max{ε1, ..., εn}および βmax=max{β1, ..., βn}である．
a ≜ √

nεmaxと b ≜ √
nβmaxを定義し，Youngの不等式 (64)

∥e2∥ a ≤ 1

2γ1
∥e2∥2 +

γ1
2
a2 (5.17)

∥e2∥ b ≤
1

2γ2
∥e2∥2 +

γ2
2
b2 (5.18)

を使うと，

V̇2 ≤ −2λmin(K1)
∥e1∥2

2
− 2

{
λmin(K2)−

1

2γ1
− 1

2γ2

}
·∥e2∥2

2
+
γ1
2
a2 +

γ2
2
b2 (5.19)

となる．ただし，γ1と γ2は正定数である．
いま，c = min{2λmin(K1), 2(λmin(K2)−1/(2γ1)−1/(2γ2)}および d = (γ1/2)a

2+

(γ2/2)b
2とし，λmin (K2) > 1/(2γ1) + 1/(2γ2)ならば

V̇2 ≤ −c

(
∥e1∥2 + ∥e2∥2

2

)
+ d (5.20)

と書ける．式 (5.8)の関係より

V̇2 ≤ −c
(
V2 −

1

2
∥p1∥2 Λ1

)
+ d

≤ −cV2 +
1

2
cλmax(Λ1) ∥p1∥2 + d

= −cV2 + d∗ (5.21)

となる．ただし，d∗ ≜ (1/2)cλmax(Λ1) ∥p1∥2 + d ≃ constとする．初期時刻 t = t0
で V2(t0)が与えられるとすると，V2の解は

V2(t) ≤ [V2(t0)−
d∗

c
]e−c(t−t0) +

d∗

c
(5.22)
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Fig. 5.1: Block diagram of the proposed robust backstepping control system

となる．このように，システムの誤差 e1と e2は，非消失摂動の一様終局有界理論
に沿うと一様終局有界であであることが分かる．なお，この安定性の証明に関連
する細かい導出や他の定理等については，付録Bの安定性の証明を参照されたい．
Fig. 5.1に提案したロバストバックステッピング制御系のブロック線図を示す．こ
のロバストバックステッピングのブロック線図において，行列Λ1 = E = 0とお
くと，−K2

1e1 +K1e2 = K1ė1であるので，前のバックステッピングの構造と等
価になることがわかる．

5.4 シミュレーション
UAVは，しばしばインフラ点検などの実際の飛行では風の場の擾乱のような各

種の外部外乱に遭遇する．風モデルとしては，前章と同様に，固定ドライデン擾
乱モデルを数値シミュレーションで使用する．また，この風擾乱による抗力Dは
UAVの質量中心に作用し，したがってUAVにモーメントは働かないと仮定する．

5.4.1 シミュレーション条件
本節では，シミュレーションを通して提案するロバストバックステッピング制

御（RBC），古典的バックステッピング制御（CBC）および計算トルク制御 (CTC)
の使用下の 3つのUAV（UAV1, UAV2, UAV3）の性能比較を行う．3次元空間での
目標軌道は以下のように設定する．

xd = 0.5 sin (π
8
t)

yd = 0.5 sin (π
4
t)

zd = −0.6− 0.4 sin (π
8
t)

(5.23)
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ただし，tは時間を示す．シミュレーションでのUAVの初期状態は，UAVの位置
と姿勢の両方の追従性能を検証するためにX0 = [0 0 0 π/6 π/6 π/6]T に設定
する．
シミュレーションで使用した UAVの物理パラメータは，m = 1.2 kg, g = 9.81

m/s2, l = 0.2 m, h = 0.05 mおよび kf = 1.984 × 10−7N/(rpm)2である．UAV1のた
めの制御ゲインは，K11 =K12 =K13 =K14 =K15 =K16 = 6, K21 =K22 =K23 =

K24 =K25 =K26 = 7, µ1 = µ2 = µ3 = 1, µ4 = µ5 = µ6 = 0.6, E = [5 1.5 1.5 1 1 1]T

および Λ1 = diag(1, 1, 1, 1, 1, 1)であり，UAV2のための制御ゲインは，K11 =K12

= K13 = K14 = K15 = K16 = 6, K21 = K22 = K23 = K24 = K25 = K26 = 3であり，
さらにUAV3のための制御ゲインは，Kd1 = Kd2 = Kd3 = 5.65, Kp1 = Kp2 = Kp3

= 8, Kd4 =Kd5 =Kd6 =Kp4 =Kp5 =Kp6 = 4である．シミュレーションでのサン
プリング幅は 0.01 sとする．シミュレーションでは，UAV1，UAV2およびUAV3
の周囲の風ベクトル（または，静的な風ベクトル）をV 0

ω = [−4 8 2]T としたとき，
図 5.2には固定ドライデン擾乱モデルに従うとして発生された風を示している．

5.4.2 シミュレーション結果
図 5.3と図 5.4は，3D空間での制御方法の違いによる軌道の比較と共に，軌道追

従シミュレーションでのUAVの位置の時間応答を示している．図 5.3に示された
3つのUAVの間の軌道の差異は明らかである．UAV1は目標軌道に収束している
一方，UAV2とUAV3は風擾乱に吹き飛ばされていることが分かる．図 5.4に示さ
れるように，各軸におけるUAV1の目標軌道値間の位置誤差はUAV2やUAV3の
それらよりもより小さい．
図 5.6に示したように，各UAVチルト角 α1と β1の向きとチルト角 α2，β2の向

きは反対方向で変化している．図 5.7は各UAVの 2重反転ロータの回転速度を示
している. 図 5.5は軌道追従のシミュレーションで，各 UAVの 2重反転ロータを
持つタンデムロータUAVの姿勢の応答を示している．
軌道追従シミュレーションの中で，各UAVは目的の姿勢に収束し，安定した飛

行を維持していた．また，ロバストバックステッピング制御下でのUAV1の姿勢
応答は，UAV2およびUAV3の姿勢応答よりもより速く収束した．また，UAV2の
姿勢応答もUAV3の姿勢応答よりもはるかに高速である．シミュレーション結果
から設計さたロバストバックステッピング制御策は，同じ風擾乱時には古典的バッ
クステッピング制御や計算トルク制御よりもより有効であることが確認できた．
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Fig. 5.2: Wind velocities generated from the frozen Dryden turbulence model

Fig. 5.3: The trajectories in 3D space with wind disturbances
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Fig. 5.4: Position responses in trajectory tracking with wind disturbances
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Fig. 5.5: Attitude responses in trajectory tracking with wind disturbances
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Table 5.1: Root mean square error of the positions and attitude angles

States RBC CBC CTC

x 0.0382 0.0630 0.0925
y 0.0452 0.1293 0.1894
z 0.0197 0.0534 0.0802
ϕ 0.0538 0.0647 0.0905
θ 0.0538 0.0647 0.0905
ψ 0.0538 0.0647 0.0905

ここで，二乗平均平方根偏差（RMSD）は，提案したRBC制御器，CBC制御器
およびCTC制御器のパフォーマンスを比較するために使用した．ただし，RMSD
の定義は次のようになっている．

RMSD =

√∑N
i=1 (xi − x̂)2

N
(5.24)

ここで，iはサンプリング時刻を表わすパラメータで，N はシミュレーション中の
サンプリング総数であり，xiは現在の状態値と目標値の間の実際の誤差である．x̂
はシミュレーション全体の平均誤差である．表 5.1によると，提案したRBC制御
器は，CBC制御器およびCTC制御器よりも優れたパフォーマンスを示した．これ
は，制御器で飽和関数を使用するとともに，リアプノフ関数で誤差の積分を導入
したためであると思われる．

5.5 まとめ
この章では，ロバストバックステッピング制御法（RBC）を，各ロータが 2自由
度可変チルト機構を持つタンデム型マルチロータに関して適用した．風擾乱の下，
提案したRBC制御器の優位性を示すために，CBC制御器およびCTC制御器との
性能比較するための数値シミュレーションを行った．その結果，提案されたRBC
制御器は，他の 2つの方法と比較してよりロバストであることを確認した．
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第6章 結論

本論文は 2自由度可変チルト付き 2重反転ロータを持つタンデムロータ無人航
空機（UAV）を扱い，各ロータの回転速度と 2自由度チルト角を制御することで
機体の並進運動と回転運動の 6自由度の運動を独立に制御するための方策を提案
した．
まず，近年ホバリングや垂直離着陸などの優れた飛行特性を持つドローンと呼

ばれるマルチロータ型のUAVが注目され，人の輸送，商品の配達，災害時におけ
る情報収集，インフラの点検，農薬散布，写真測量，地図作成など多くの分野で活
躍していることについて述べた．また，従来のマルチロータ型のUAVのすべての
ロータの回転軸は機体の同じ平面に固定され，飛行時のUAVの位置と姿勢は独立
には制御できないことから，構造物付近では安定した飛行が維持し難いため，壁
面や橋梁の表面など特殊な近接点検への応用が制限されていることについて述べ
た．そのためロータの傾きを制御可能な可変チルト付き機構，またはロータをチ
ルトさせて固定した角度に配置する機構を導入することで，並進運動と回転運動
の 6自由度を同時に制御する全駆動または冗長駆動UAVの研究が注目されている
ことについて説明した．その上で，2つの 2自由度可変チルト付き 2重反転ロータ
を使用することで，機体の並進運動と回転運動の 6自由度運動を同時に制御可能
である特徴を持つ全駆動タンデムロータUAVに着目し，2重反転ロータを搭載す
ることで，ロータの対故障性も高めることについての説明をした．
次に，すべてのロータ軸を機体に固定した際の問題点を解決するため，2重反

転ロータと 2自由度可変チルト機構を組み合わせた UAVの提案について述べた．
このとき，着目した単一の 2自由度可変チルト付き 2重反転ロータを持つUAVの
動力学モデルを導出し，ホバリングモードの動作と飛行時の動作について述べた．
ただし，2重反転ロータの上下のブラシレスモータの回転速度が等しくないとして
動力学モデルを導出した．また 2自由度可変チルト付き機構を有するため，UAV
の入力は 4になり，劣駆動システムになることを指摘した．そのため，ホバリン
グモード時において，2重反転ロータの上下のブラシレスモータ回転速度に差をつ
け，ロータの反トルクによりヨー角の制御を行う方法を提案した．さらに，2自由
度可変チルト機構を利用した前後方向の位置制御とヨー角方向の姿勢制御を実現
できることを確認するため，数値シミュレーションを行い提案した制御方法の有
効性を確認した．
また，2自由度可変チルト付き 2重反転ロータを 2つ機体の前後に持つタンデム

ロータUAVへの応用とその制御について述べた．2重反転ロータの反トルクを相
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殺するため，上下のブラシレスモータ回転速度を等しいとする動力学モデルを導
出した．またフィードバック線形化制御において，計算トルク法とバックステッ
ピング法を提案した．そして，数値シミュレーションを行い，提案した制御手法
の有効性を確認した．さらに，突風外乱を導入し，提案した制御手法の制御性能
を比較した．
最後に，突風外乱抑制のためロバストバックステッピング法の適用について述

べた．まず，誤差積分を用いたバックステッピング制御器を導出し，安定性の証
明について述べた．また，シミュレーションにより提案した制御手法によって水
平飛行時の位置と姿勢制御を実現できることを確認した．さらに，突風外乱によ
る影響の点で従来型のバックステッピング法との比較を行った．シミュレーショ
ンの結果，ロバストバックステッピング法に基づく制御の優位性を確認した．特
に，人輸送用に開発するUAVへの突風外乱の影響と，実験室レベルでの小規模サ
イズでのUAVへの突風外乱の影響は，スケール効果によって現実的にはお互い異
なる結果となることが予想されることに注意する必要がある．
今後の課題については大きく分けて 3つあり，まず 1つ目は単一の 2自由度可変

チルト付き 2重反転ロータを持つUAVの劣駆動の視点からの課題である．本論文
で考えたような，単一の 2自由度可変チルト付き 2重反転ロータを持つUAV制御
の改善については，非線形モデル予測制御 (MPC)等を導入することで，さらなる
改善の余地がある．そこでは，LQR問題として評価関数の導入を行い，制御対象
のモデルは非線形のままで，しかも制御評価区間をMPCの考え方を導入すること
で，一種の非線形最適制御問題を解くことになる．しかし，それらの制御は，オ
ンラインでの単純な制御アルゴリズムを得るのは非常に困難であることが知られ
ており，オンライン制御用の効率的な制御方法を考えるのも大切である．
次に，2つ目の課題は 2自由度可変チルト付き 2重反転ロータの視点からの課題
である．1つあるいは 2つの 2自由度可変チルト付き 2重反転ロータモジュールを
備えたUAV以外に，3つや 4つのモジュールを備えた特殊なUAVなどを含めた，
いわゆるマルチコプタUAVあるいはマルチロータUAVは，近年，物資配送や人
の輸送のためのドローンオートバイやドローンタクシーとしての利用が注目され
ている．その際，上に述べた 2自由度可変チルト 2重反転ロータの導入により機
体の傾き防止には有効であるが，それ以外にも任意方向（あるいは，全方向）への
空中，陸上あるいは壁面移動が可能なマルチロータUAVを構築することも課題で
ある．一方，マルチロータはあくまでも回転翼機であるので，例えば，クワッド
ロータではもし 1つのロータが故障すると姿勢および位置制御が不能となり墜落
する可能性が大である．特に，3つや 4つの 2自由度可変チルト付き 2重反転ロー
タからなる特殊UAVなどの高価なマルチロータUAVによる物資輸送では，ロー
タ故障時に機体だけは無事帰還させるための制御系であるフォールトトーレラン
トシステムの導入は，効率的な運用コストの点で重要な課題である．
最後に，3つ目の課題は実応用の視点からの課題である．本研究手法の実応用時
の問題として，ドローンタクシーなどの複数の人間を載せて飛ぶには数トンの推
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力が必要であり，例えば 2トンの全推力を必要とするならば，本タンデム型UAV
では 1つの 2自由度可変チルト付きロータ機構あたり 1トンの推力を発生する必
要があり，その 2自由度チルト機構は相当頑丈に製作せざるを得ない．このこと
から現実の輸送能力に耐えきれるチルト機構を設計・製作するための創意工夫が
将来的には必要になると思われる．
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付録A 風モデル

ここでは，本文中で利用した風モデルについて述べておく．特に航空機の分野
では，確定的な擾乱モデルとして孤立（または離散）突風モデルが，確率的な擾乱
モデル（または，連続突風モデル）として一般的にはフォンカルマンのモデルや
ドライデンのモデルがあるが，工学的に取り扱いやすいドライデンモデルがよく
紹介されている．しかし，論文が変われば言葉の使用もばらばらであったり，利
用されている公式内のパラメータが論文間で一致しなかったりと，様々な不統一
さがよく目立つ．
そこで，以下ではアメリカ軍規格MIL-F-8785Cの元情報とユーザガイド (61)の
中の「大気擾乱」に関する記事を紹介しておく．

A.1 大気擾乱（Atmospheric Disturbance）
飛行性能仕様の目的に関して，大気擾乱の工学モデルが要求される．この工学
モデルは，航空機設計での関連利用と一致する最も簡単なモデルとして考えられ
るかもしれないが，依然として特別な関心の主要パラメータを正確に同定もでき
る．これは，気象現象または大気力学の物理学などの基礎研究の目的とは対照的
である．
以下では，専門用語の混乱を防ぐために，アメリカ軍規格MIL-F-8785Cの解釈
で使用される幾つかの定義を述べておく．

平均風（Mean Wind）：これは定常の風で，乱気流が重畳される基準値であ
る．平均風は時間および空間座標と共に変化するかもしれないが，高度の関
数だけであると考える．工学の目的に関しては，平均風は時間で一定なので，
「平均化時間（averaging time）」の気象概念は使用しない．実際に，任意の特
殊な時間区間にわたる平均である「平均風」のための要求は特に何もない．

ウインドシア (または風シア)（Wind Shear）: これは，高度についての平均
風の大きさの変化率である．
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ベクトルシア（Vector Shear）：これは，高度についての平均風の方向の変化
率である．

乱気流（Turbulence）：この用語は，統計的に記述される風速における連続
的で不規則な変動を表示するために使用される．実際の大気の乱気流は，非
ガウスであると示されてきた．しかしながら，現在の目的のために，乱気流
は正規 (あるいはガウス)分布で不規則なものと仮定する．

突風（Gust）：この用語は風速の孤立的（または離散的）か決定論的な変化
を表示するために使用する．応用では，突風は独立か，または大きな擾乱を
表すために平均風と乱気流に，またどちらか一方に重畳して使用されるかも
しれない．適切に使用されると，突風は温度逆転で起こるようなウインドシ
アを表わすことができるし，乱気流の想定するガウス型で表わされない大き
な (3シグマあるいは 4シグマ)変動や，人工の後流あるいは位相的な特徴に
よる変動，さらには別の航空機の翼端渦のような独立な離散現象を表すこと
もできる．

v,
Ft/sec

distance, x ftdm

vm

Fig. A.1: A discrete gust model

A.1.1 擾乱モデルの型
実現可能なところで，フォンカルマンの型は連続的な乱気流モデルに使用され

るものとし，その結果，飛行性能分析は比較可能な構造解析と一致しているもの
とする．比較可能な構造解析が行なわれない場合，あるいはフォンカルマンの型
を使用することが実現可能でない場合，ドライデンの型の使用が許容可能となる．
一般に，連続的な乱気流モデルおよび孤立的な突風モデルの両方が使用されるもの
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とする．なお，孤立的な突風モデル用の突風の大きさを決定するのに使用される
スケールと強度は，ドライデン乱気流モデルでのそれらと同じであるものとする．
乱気流速度のためのスペクトル表現でのフォンカルマン型は，以下のようである．

Φug(Ω) = σ2
u

2Lu
π

1

[1 + (1.339LuΩ)2]5/6

Φvg(Ω) = σ2
v

2Lv
π

1 + (8/3)(1.339LvΩ)
2

[1 + (1.339LvΩ)2]11/6

Φwg(Ω) = σ2
w

2Lw
π

1 + (8/3)(1.339LwΩ)
2

[1 + (1.339LwΩ)2]11/6

ここで，Ω [rad/m]は空間周波数とし，航空機の速度を V [m/s],周波数を ω [rad/s]
とするときΩ = ω/V で定義される．また，σi(i = u, v, w)と Liは速度 iのそれぞ
れ強度とスケールとし，uは x軸方向の，vは y軸方向の，wは z軸方向の速度を
表すものとする．

乱気流モデル（ドライデン型）：
乱気流速度のためのスペクトル表現でのドライデン型は，以下のようである．

Φug(Ω) = σ2
u

2Lu
π

1

[(LuΩ)2 + 1]

Φvg(Ω) = σ2
v

2Lv
π

1 + 3(LvΩ)
2

[1 + (LvΩ)2]2

Φwg(Ω) = σ2
w

2Lw
π

1 + 3(LwΩ)
2

[1 + (LwΩ)2]2

孤立突風モデル：
孤立的な突風モデルは，3つの突風速度成分のうちのどれか，またその派生に

よって，3つの角度成分のうちのどれかにも使用されるかもしれない．孤立突風は
以下の「1− cos」形状を有する（図 A.1参照）．

v = 0 , x < 0

v =
vm
2
(1− cos

πx

dm
) , 0 ≤ x ≤ dm

v = vm , x > dm

上記の孤立突風は，大きな擾乱に対する機体の応答またはその擾乱のパイロット
の制御を評価するために単独で，あるいは複数で使用されるかもしれない．なお，
ステップ関数または直線ランプ状の突風も使用してもよい．
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A.1.2 中高高度モデル
強度とスケールは，2000 ft以上の乱気流は等方性であるという仮定に基づく．

つまり，以下とする．

σu = σv = σw

Lu = Lv = Lw

乱気流のスケール長
使用されるスケールは，フォンカルマン型を用いたとき Lu = Lv = Lw =2500

ft，ドライデン型を用いたときは Lu = Lv = Lw =1750 ftである．

乱気流の強度
2乗平均平方根乱気流強度は高度および超過確率の関数として Fig. A.2に示され

る．なお，この仕様を必要とするものへ適用するための簡略化された変形が示さ
れている．

突風の長さ
dmのいくつかの値は，突風が飛行機とその操縦系統の固有周波数の各々に合わ

せられるように各々選ばれて使用される．（ただし，より高い周波数の構造のモー
ドは除外されるかもしれないが．)厳しい強度（Severe intensities）については，乱
気流のスケール長未満の波長を備えたモードは除外されるかもしれない．

突風の大きさ
“Light”および “Moderate”な突風の大きさ ug，vg，wgは，「突風の長さ」の節に
よって決定された dx，dy，dz，および図 A.2から適切な RMS乱気流強度の値を使
用して，図 A.3から決定される．“Severe”な突風の大きさは次のとおりである：

a. 突風浸透速度 VGで 66 ft/secの EAS (等価対気速度（Equivalent Air Speed）)

b. Vomaxで 50 ft/secの EAS

c. Vmaxで 25 ft/secの EAS

d. 着陸装置や，それらの最大の解放または拡張位置で解放か拡張かされる他の
装置を用いて Vmax(PA)までの速度で 50 ft/sec EAS．
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Fig. A.2: RMS turbulence intensities

e. 20,000ft以上の高所については，突風の大きさは，次のものから線形的に減
少されるかもしれない:

(1) VG条件に関して，20,000 ftでの 66 ft/secの EASから 50,000 ftでの 38
ft/secの EASへ

(2) Vmax条件に関して，20,000 ftでの 50 ft/secのEASから 50,000 ftでの 25
ft/secの EASへ

(3) Vmax条件に関して，20,000 ftでの 25 ft/secの EASから 50,000 ftでの
12.5 ft/secの EASへ

f. 50,000ft以上の高所については，50,000 ftで指定された等価な突風速度に
50,000 ftでの標準大気密度に対する高度の空気密度の比率の平方根である係
数
√
ρ/ρ50を掛ける．

A.1.3 低高度擾乱モデル
ここでは，すべてのカテゴリー Cオペレーションに使用される大気擾乱のモデ
ルを規定する．ウインドシア，乱気流および突風の影響は別々に分析されるかも
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Fig. A.3: Magnitude of discrete gusts

しれない．ただし，このオペレーション以外にカテゴリーAとBがあり，これら
はいわゆる非終端飛行フェーズ (Nonterminal Flight Phases)であるのに対して，C
は（アプローチや離着陸などの）ターミナル飛行フェーズ (Terminal Flight Phases)
である．幾つかの分析とパイロットシミュレーションは，ウインドシア，乱気流
および突風の累積効果に伴う必要なものへの対応を説明しながら，完全な環境表
現を考えるために必要である．風モデルと共に非ガウスの乱気流表現も，実際の
測定された乱気流のまばらで，断続的な性質を表わすために使用してもよい．

風速
地上 20フィート（６ m）での風速（u20）は発生確率の関数として図 A.4に与

えられる．そこでは，大気擾乱の異なるレベルに使用される値が示されている．
例えば，“Light”擾乱 (発生確率=0.1)では u20 =15 knotsであり，“Moderate”擾乱
（発生確率=10−3）では u20 =30 knots，さらに “Severe”擾乱（発生確率=10−5）で
は u20 = 45 knotsである．

風シア
風スカラーシアの大きさは，高度の関数として平均風プロフィールのための次

の表現の使用によって定義される:

uw = u20
ln(h/zo)

ln(20/zo)
(A.1)

ここで，zoはカテゴリー Cの飛行フェーズでは 0.15 ft，その他の飛行フェーズに
関しては 2.0 ftである．
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Fig. A.4: Probability of exceeding mean wind speed at 20 feet

ベクトルシア
カテゴリー Cのための滑走路に関連，あるいは他の飛行フェーズ用の航空機飛

行経路に関連する平均風が考慮されるものとする．さらに，既知の高度変化にわ
たる平均風速の方向変化は，以下のように考慮される:
初期の風方向およびシアの開始のための初期高度に対する値の範囲を考慮すべ

きである．滑走路に関して，横風値より大きな u20 sinψwの値，あるいは 10 knots
よりも大きな 20 ftでの追い風成分は考慮する必要はない．20 ft以外の任意の高度
では，これらの制限は適用しない．
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Table A.1: Changes in direction of the mean wind speed over a given height change
擾乱強度 平均風の方向変化 ベクトルシアの高度
(Disturbance Intensity) (Change in mean wind heading)[deg] (Height of vector shear) [ft]

Light 0 –
Moderate 90 600
Severe 90 300

乱気流
前のフォンカルマン型あるいはドライデン型の乱気流モデルが使われる．適切

なスケール長は，高度の関数として図 A.5に与えられる．

Lu = Lv =
h

(0.177 + 0.000823h)1.2

Lw = h

ただし，hは 10 < h < 1000 ftとする．
使用される乱気流強度は，σw = 0.1u20，および σwと高度の関数として Fig. A.6

で与えられる σuと σvである．
σu
σw

=
σv
σw

=
1

(0.177 + 0.000823h)0.4
(A.2)

ただし，hは 1000 ft以下とする．

突風
上のA.1.1節に指定された型の孤立突風は，想定される単一または 2重ランプの
両方で使用される．dmのいくつかの値は，突風が飛行機とその操縦系統の固有周
波数の各々に合わせられるように各々選ばれて使用される．突風の大きさは図 A.5
および図 A.6からの適切な値を使用して，図 A.3から決定されるものとする．2重
突風の二等分は同じ長さあるいは大きさである必要はない．
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付録B 安定性の証明

この付録では，ロバストバックステッピング法の安定性の証明の際に利用した，
各種定理や細かい証明等を載せておく．

B.1 外乱ベクトルδのバウンドについて
外乱ベクトル δのバウンドについて考える．この δのユークリッドノルムは

∥δ∥ =
√
δ21 + δ22 + · · · δ2n = (δ21 + δ22 + · · · δ2n)1/2

である．ここで，任意のδiに対して既知の上限値βiで抑えられることより，|δi| ≤ βi，
つまり δ2i ≤ β2

i を利用すると
∥δ∥ ≤ (β2

1 + β2
2 + · · · β2

n)
1/2 ≤ (nβ2

max)
1/2

が言える．ただし，βmax = max{β1, ..., βn}とする．
従って，

∥δ∥ ≤
√
nβmax

となる．

B.2 Esat(e∗2)のバウンドについて
いま，E = diag(ϵ1, . . . , ϵn), sat(e∗

2) = [sat(e21/µ1), . . . , sat(e2n/µn)]
T より，新た

にEsat(e∗
2) = sat(eϵ2) = [ϵ1sat(e21/µ1), . . . , ϵnsat(e2n/µn)]

T とする．このとき，
∥Esat(e∗

2)∥ = ∥sat(eϵ2)∥
= (ϵ21sat

2(e21/µ1) + · · ·+ ϵ2nsat
2(e2n/µn))

1/2

≤ (nϵ2max)
1/2 =

√
nϵmax

となる．ここで，ϵmax = max{ϵ1, ., ϵn}とし，|sat(e2i/µi)| ≤ 1である．
もし，|δi| < βiの βiが既知ならば，βmax = max{β1, . . . , βn}とし，ϵmaxの代わ
りに βmaxを使うと，

∥Esat(e∗
2)∥ =

√
nβmax

とも表現できる．
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B.3 Youngの不等式について
2つの任意のベクトル x, y ∈ Rnに対して，次の不等式が成り立つ．

∥x∥∥y∥ ≤ ϵp

p
∥x∥p + 1

qϵq
∥y∥q

ただし，ϵ > 0, q > 1, p > 1,および (p− 1)(q − 1) = 1である．例えば，p = q = 2

の場合だと
∥x∥∥y∥ ≤ ϵ2

2
∥x∥2 + 1

2ϵ2
∥y∥2

となる．ここで，ϵ2/2 = ηとおくと，

∥x∥∥y∥ ≤ η∥x∥2 + 1

4( ϵ
2

2
)
∥y∥2

= η∥x∥2 + 1

4η
∥y∥2

となる．この式は，Zhangら (62)の文献で利用されている．さらに，η = 1
2γ
とす

れば，

∥x∥∥y∥ ≤ 1

2γ
∥x∥2 + 1

4( 1
2γ
)
∥y∥2

=
1

2γ
∥x∥2 + γ

2
∥y∥2

となる．これは，Zhouら (63)の文献で利用されている．

B.4 レイリー商について
∀x ∈ Cnに対して，与えられた複素エルミート行列M のレイリー商（Reyleigh

quotient)は
R(M,x)

△
=

x∗Mx

x∗x
≡ ∥x∥2M

∥x∥2

となる．ここで，∗はエルミート共役を示し，∥ · ∥はユークリッドノルムとする．
またM に対するレイリー商は実数で，その範囲は

λmin ≤ R(M,x) ≤ λmax

となることが知られている．よって，∥x∥ > 0であるので

λmin∥x∥2 ≤ ∥x∥2M ≤ λmax∥x∥2

が言える．なお，∀x ∈ Rnに対してはM は実対称行列である．
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B.5 一階微分方程式 ẋ = −cx + d∗の解について
ここでは，非同次な一階微分方程式

ẋ = −cx+ d∗ (B.1)

の一般解求める．
まず，同次方程式 ẋ = −cxの一般解を求める．

ẋ = −cx
1

x
ẋ = −c

1

x
dx = −cdt (B.2)

ここで，式 (B.2)の両辺を積分して
log |x| = −ct+ C0

よって，
x = ±e−ct+C0

= C1e
−Ct (C1

△
= ±eC0) (B.3)

次に，定数変化法で特殊解を求める．式 (B.3)の両辺を微分し
dx(t)

dt
=
C1(t)

dt
e−ct − C1(t)ce

−ct

となる．これを式 (B.1)に代入し
C1(t)

dt
e−ct − C1(t)ce

−ct = −cC1e
−ct + d∗

なので，
dC1(t)

dt
e−ct = d∗

つまり
C1(t)

dt
= d∗ect　 (B.4)

となる．ここで，d∗が tと独立としたとき式（B.4）の両辺を tで積分し

C1(t) =
1

c
d∗ect + C2 (C2は積分定数) (B.5)

となる．よって，元の非同次方程式の一般解は，式 (B.2)と (B.5)から

x = (
1

c
d∗ect + C2)e

−ct

≡ 1

c
d∗ + C2e

−ct (B.6)
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となる．
さらに、積分定数C2を t = t0の初期条件が x = x(t0)として既知と仮定して求
めてみよう．式 (B.6)にこの条件を代入すると

x(t0) =
1

c
d∗ + C2e

−ct0 (B.7)

これより，
[x(t0)−

1

c
d∗]ect0 = C2 (B.8)

が得られる．よって，式 (B.6)に式 (B.8)を代入すると

x =
1

c
d∗ + [x(t0)−

1

c
d∗]ect0e−ct

= [x(t0)−
1

c
d∗]e−c(t−t0) +

1

c
d∗ (B.9)

となる．
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