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論文概要

本論文は固定翼付きチルト型クワッドロータを制御するための方策を提案する
ものである．通信技術や電子制御技術の発展に伴いUAV(無人航空機)の活用が広
がっている．特に災害現場の情報収集や高所のインフラ点検のような危険な作業
の代替や農業や物資輸送のような人手を必要とする作業の代替を目的として普及
し始めている．UAVは飛行機のような固定翼機とヘリコプターのような回転翼機
に大別できる．固定翼機は固定翼で揚力を得ることにより効率的な長距離飛行を
行うことが可能であるが，離着陸のために滑走路を必要とする．一方，回転翼機
は垂直離着陸が可能でありホバリング能力を持つが，航続距離と飛行速度で固定
翼機に劣る．固定翼機と回転翼機は用途により使い分けられるが，災害時には迅
速かつ広範囲の情報収集を行うと共に限られたスペースで離着陸できることが望
ましい．そのため両方の長所を兼ね備えたハイブリッド UAVに関する研究が注目
されている．本論文では 4つのロータを有するためホバリング時の安定性が高い
という特徴を持つクワッドロータに着目した．また，効率的な水平飛行のため固
定翼を搭載するが，揚力を得るには姿勢を安定させたまま水平方向へ推力を発生
させる必要がある．そのため，回転翼機であるクワッドロータで水平方向の推力
を得るためチルトロータ機構を採用した．
本論文で取り組む内容は固定翼とチルトロータ機構を有するクワッドロータの

飛行制御であり，垂直離着陸を行うためのホバリングモードと水平飛行を行うた
めの水平飛行モードを効率的に切り替える遷移飛行を実現することを主目的とし
た．また，クワッドロータのハイブリッド化で水平飛行時のエネルーギー効率が
どの程度改善できるか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

おいて本研究の背景について述べた．無人航空機の活用が広がっている産業分野
を紹介し，垂直離着陸と長距離飛行を両立するための研究について述べた．また，
本研究の目的と本論文の構成について述べた．
第 2章では固定翼機と回転翼機の特徴について述べた後，機体制御における自

由度を拡張するためチルトウイングやチルトロータを搭載した無人航空機の研究
について述べた．そして，固定翼機と回転翼機の長所を両立するいわゆるハイブ
リッド機に関して，固定翼機をベースとした研究と回転翼機をベースとした研究
について述べた．
第 3章では本研究で想定する固定翼付きチルト型クワッドロータの動力学モデ

ルを導出し，ホバリングモードの動作について述べた．ただし，ホバリングモー
ド時は移動速度が大きくないため固定翼に揚力と抗力が発生しないものとして動
力学モデルを導出した．固定翼付きチルト型クワッドロータは機体の前後方向に
チルトロータを傾けることができる構造であるため，傾斜させたロータによる推
力の水平方向の力により機体姿勢を傾斜させることなく前後方向へ移動する制御
方法を提案した．しかし，従来のクワッドロータとは各ロータの回転方向が異なっ
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ており，水平飛行時にロータの反トルクを打ち消すためにはヨー角制御に工夫が
必要である．そのため，ホバリングモード時において，機体の翼端に取り付けた
チルトロータを前後逆方向へ傾斜させることによりヨー角の制御を行う方法を提
案した．そして，チルトロータ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．
第 4章では垂直離着陸を行うためのホバリングモードから水平飛行へ効率的に

移行するための遷移飛行について述べた．水平飛行に移るに従って水平方向の速
度が大きくなった時を想定し，固定翼に揚力と抗力が発生することを考慮した動
力学モデルを導出した．各ロータを傾けることにより上向き推力が減少し，遷移
飛行中に機体高度が低下することを避けるため，各ロータを段階的に傾けるチル
ト角の制御方法を提案した．そして，数値シミュレーションを行い，提案した遷
移飛行制御により機体高度の低下を抑えられることを確認した．
第 5章では固定翼付きチルト型クワッドロータの水平飛行について述べた．ま

ず，水平飛行時に固定翼機のような旋回動作を行い，横方向の位置制御を行うた
めチルト角を変化させる制御手法を提案した．そして，数値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に横方向の位置制御を実現できること
を確認した．また，固定翼に発生する揚力を利用して水平飛行を行う場合と固定
翼のないチルト型クワッドロータでロータを傾けることにより水平方向へ移動す
る場合で比較を行った．シミュレーションの結果，固定翼がある場合にロータ回
転数に基づく飛行効率が約 80%改善することを確認した．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

本章では，本研究の背景として無人回転翼機の研究・開発の動向と各分野への
活用状況について説明し，本論文の位置づけおよび研究目的について述べる．

1.1 研究背景
2011年の東日本大震災において福島県で原発事故が発生した際，広域にわたる

被害の情報収集や原子炉建屋内の情報収集を目的に最初に投入されたのはアメリ
カ製のロボットであった (1)．上空からの撮影調査のためHoneywell社の “T-Hawk”
が投入され，内部の状況確認と放射線測定を目的として iRobot社の “Packbot”が
投入された．その 2ヵ月後には障害物除去のために iRobot社の “Warrior”が投入さ
れた．日本製のロボットが投入されたのは事故発生から 3ヵ月後で，千葉工業大学
のロボット “Quince”(2)(3)が投入された．投入までの 3ヵ月間は，有線ケーブルと巻
き取り器の追加や放射能がある環境下で壊れないよう対環境性能を向上させるこ
とに使われていた．この “Quince”は他のロボットが上れなかった 2階にも上るこ
とができた．この後日本における無人ロボットの災害時の活用が議論されるよう
になり，災害時にも使えるロボットを開発するために革新的研究開発推進プログ
ラム（ImPACT）で「タフ・ロボティクス・チャレンジ」のプロジェクト (4)が推進
され，産学官でロボット技術の開発が行われてきた．

1.1.1 無人回転翼機の研究・開発動向

無人ヘリコプターからクワッドロータへ

回転翼機としての無人航空機は 1970年にドイツで無線操縦ヘリコプターが開発
されて以降，企業が参入し開発販売を行うようになった．1980年代にはヤマハ発
動機が農業用無人ヘリコプターを開発した．それ以降，農業分野を中心に無人ヘ
リコプターの利用が広まった．2000年代にリチウムポリマー電池，ブラシレスDC
モーター，MEMSジャイロスコープ，加速度センサなどの技術を取り入れること
で制御性が向上したためマルチロータ機が安価に販売されるようになった．屋外用
の無人航空機は長距離飛行や外乱への対応，荷物の運搬を想定しているため大型
の機体が多い．産業用に利用されている無人回転翼機として Amazonの “Amazon
Prime Air”やYAMAHAの “RMAX Type II G”などがある．
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Fig. 1.1: A bird-like robot “SmartBird” developed by FESTO(8)

回転翼機の中でも，4つのロータを用いて飛行するクワッドロータは構造が簡単
であり機動性の高さや高度な安定性を有しているため研究対象として注目されて
いる．クワッドロータの例として，市販されているものとしてはDJI社が開発し
た “Phantom 4 Pro”(5) がある．
一方で，屋内用の無人航空機は小型軽量であることが多く，建物内における点

検・監視やガイドなどに用いられることが多い．屋内用の飛行ロボットはサイズも
小さく安価に制作できるため，自律飛行を目的とした研究も行われている．屋内
用のマルチロータ機は人や物へ衝突したときにダメージを軽減するためダクトファ
ンを採用した機体 (6)やプロペラを保護するカバーが付いているものもある．市販
されているものとしてはRyze Tech社の “TELLO”(7) などがある．
回転翼を持つドローンは墜落時に高速で回転するプロペラにより人に危害を加え

る可能性がある．また，用途により小型化の要求もある．しかし，機体重量をプロ
ペラの推力で支える回転翼機は小型化を目指すとバッテリー容量が不足し十分な活
動を行えなくなるという問題がある．それらの問題に対して，羽ばたきロボットに
関する研究が行われており，鳥や昆虫を模したものとしてFESTの “SmartBird”(図
1.1)がある．

次世代モビリティとしての研究・開発

近年，陸上のEVと共に空中での次世代モビリティとしてのドローンの役割が大
いに期待されており，人を乗せて飛行する研究が行われている．
回転翼機の新しい乗り物としてホバーバイクが開発されている (9)．ホバーバイク

は機体の前後にロータがあり，現在は機体中央部に人が乗る構造になっている．ア
メリカのAerofex社やHoversurf社，イギリスのMalloy Aeronautics社および中国
のEhang社がホバーバイクを製造している．これらの機体にはダクテッドファンが
採用されており，ダクトがない機体より効率的に推力を発生させることができるだ
けでなく異物によってロータを損傷するリスクの軽減にもつながる (10)．また，被
災者を空へ逃がすための救助ドローンとして，日本のプロドローン社が“SUKUU”
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Fig. 1.2: A flying car “Vahana” developed by Airbus(17)

を開発している (11)．これはドローンに搭載されたカメラ映像を用いてパイロット
が遠隔操縦することを想定している．
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 (12)(13)(14)．アメリカのTerrafugia社はチルトロー
タを用いた垂直離着陸型の空飛ぶ自動車 “TF-X”を発表し，Workhorse社は 2人乗
りの小型ヘリコプター “SureFly”を発表した．中国のドローンメーカーEHANG社
は回転翼型ドローン “EHANG184”を発表している．2019年，Uber社は空を飛んで
移動するタクシーによるライドシェアリングサービスのため “Uber Air”を開発して
いる (15)．この機体はチルトロータと固定翼を搭載し，1人のパイロットと 1人から
3人の乗客の搭乗を目標としている．2018年，Airbus社が開発した eVTOL(電動垂
直離着陸)性能を備えた機体 “Vahana”(図 1.2)がテストフライトを行った．Vahana
は機体に前後に 2枚ずつ計 4枚の翼を持ち，各翼に 2つずつのロータを備えた飛
行機である．翼は 90度回転するため，垂直離着陸が可能で，上空では翼を前方に
傾けることで高速飛行することが可能である．

アドホックネットワーク構築としての研究・開発

災害時には通信用の基地局がダメージを受けてモバイル通信が機能しなくなる
おそれがあり，情報伝達の遅れによって被害が拡大するリスクが指摘されている．
そのような通信環境がない場所にドローンを使って空中からモバイル通信環境ある
いは，アドホックネットワークを作り出す「災害時無線中継伝送システム」(18)が
情報通信研究機構 (NICT)で研究されている．アメリカでは Loon社が，ソーラー
パネルと通信アンテナを搭載した気球を飛ばしインターネット網を広げるという
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Fig. 1.3: An autonomous unmanned helicopter “FAZAR R” developed by
YAMAHA(22)

「Project Loon」(19)を推進している．このようにドローンは現在多岐にわたって研
究されており，今後益々ほかの用途への応用のための研究が期待されている．

1.1.2 無人航空機の活用分野

農業分野への活用

ロボットの中でも飛行ロボットは非常に注目されている分野である．例えば，農
業において農薬散布や生育調査などを無人航空機で行うことで人手不足を補うこ
とが期待されている (20)．
農業分野においてマルチロータ型を中心とする小型で安定性の高い農業用ドロー

ンの活用が広がっている (21)．1980年代末から防除等の用途のためにヤマハの “R-
50”など無線操縦ヘリコプターのような遠隔操作式の無人航空機が農業の分野に導
入され始めた．2010年以降，技術革新によりマルチコプターによる自律式の無人
航空機が農業に導入されつつある．農業用ドローンの機体登録数は平成29年 3月
から平成 30年 12月末までの間で６倍強に急増し，同期間におけるオペレーター
認定者数も約 5.5倍に増加するなど導入が進んでいる．現在は稲作を中心に農薬や
肥料の散布などに利用されているが，今後は生育状況の調査や鳥獣被害対策およ
び山間地域での作物の運搬への応用が期待されている．ヤマハは 1980年代から遠
隔操作式の無線操縦ヘリコプターを開発しており，2015年には “RMAX”がアメリ
カ連邦航空局 (FAA)から無人機の商業利用のための認可を受けた (12)．現在は，ヘ
リコプター型の “FAZAR R” (図 1.3)，ドローン型の “YMR-08” (図 1.4)を販売して
いる．他にはクボタの “MG-1SAK”(24),などがある．
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Fig. 1.4: An autonomous unmanned multicopter “YMR-08” developed by
YAMAHA(23)

監視，点検，測量分野への活用

ドローンに小型化された測定機器を搭載し，構造物の外観を至近距離で撮影す
ることによる異常の発見や地形の測量調査を代替することで費用と時間の削減が
見込まれるため，インフラ点検の分野で活用が進んでいる．また，コンビナート
等の石油精製，化学工業等のプラントにおいて，高所からの撮影が容易なドロー
ンを活用することにより，蒸留塔等の高所設備や石油貯槽タンク等の日常点検や
災害時の迅速な点検を行うことが可能となり，プラントの保安力向上や労働災害
撲滅に繋がることが期待されている．それと同時に高圧ガスや危険物を扱うプラ
ントにおいて防爆エリアへの侵入や設備への落下などのリスクに留意した安全確
保のためのガイドライン (25)が省庁から示されドローン運用実験 (26)が行われてい
る．2019年に，Osaka Metro地下鉄千日前線日本橋駅構内にてブルーイノベーショ
ン社の球体ドローン “ELIOS2”(27)による二重天井構造物に対する点検作業実験が
行われた．現在は打音検査装置のような機械的な動作を伴う検査装置をドローン
に搭載して使用する研究が行われており，人手不足や費用の問題で後回しにされ
がちな検査を行うことにより，笹子トンネル天井板落下事故のような事故を未然
に防ぐことが期待されている．
ドローンは上空から俯瞰的に情報を得ることができるため人間より広い視野を

持ち，街路樹など障害物の上を飛行すれば巡回に要する時間の短縮につながる．そ
のため，GPSなどの情報に基づいて設定された巡回ルートをドローンが巡回し，撮
影された映像を管理室で人間がチェックするという役割分担をすることで，警備業
界の人手不足に対応することが期待されている (28) ．現在 “セコムドローン”が実
用化されている．これは警備対象となる建築物の敷地の 3次元マップを持ち，自
由に飛行できる飛行可能エリアと建物などのため飛行できない障害物エリアを設
定することで最適な飛行経路を自動的に計算するというものである (29)．他にもド
ローンを利用して交通状況を監視し，交通事故の発生を早期に把握し，関係機関
に連絡を行うことを目的とした研究が行われている (30)．
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Fig. 1.5: A quadrotor to carry products “Amazon Prime Air” developed by Amazon(35)

さらに土砂災害のような二次被害が想定される災害現場において，安全に情報
収集を行うためにドローンを活用する研究が行われている (31)．日本では近年土砂
災害や水害が増加していることを背景に，被害状況を把握するためにドローンが
利用されるようになっている．2013年から噴火が始まった西ノ島の調査が2015年
に行われた．当時は気象庁から火口周辺警報が出されており島に上陸できなかっ
たため，調査には無人ヘリコプターや無人潜水艇が使用された (32)．

輸送分野への活用

ドローンは空を飛んで目的地まで移動するので，道路の交通状況に左右されるこ
とがなくなる．そのため，市街地から離れた山岳部の田舎や離島への物資輸送の時
間短縮や省人化のためドローンの配送への利用が進められている．2014年にオー
ストラリアで教科書の販売・レンタル業を営むZookalが，世界初となるドローン
を使った教科書の配達を開始した (33)．2016年にはオーストラリア・ポストがメル
ボルンのロボット開発企業ARI Labsと提携し，ドローンによる商品配達サービス
の試験を行った (34)．2016年，Amazonは “Amazon Prime Air”(図 1.5)による商品の
配達実験を開始した．“Amazon Prime Air”はユーザーの自宅の庭に置かれたマー
カーを目印に着陸ポイントを決定する．機体は 4枚のプロペラを持ち，機体の中
央に商品を納めるボックスを持つ構造となっている．日本でもドローンを物流に
活用する実験が行われており，長野県でドローンによる山荘への食料の配送実験
を行った (36)．また産学官連携しドローンの目視外飛行における安全な離着陸を実
現するため「物流用ドローンポートシステム」の研究開発が行われている．他に
も，日本郵便は福島県でドローンを利用した荷物輸送を行った (37)．このように現
在各国でドローンによる物資輸送の実験が行われているが，安全のため主に民家
や人の少ない地域で行われていることが多い．
このようにドローンは幅広い分野で活用が期待されおり，ドローンを点検など

に活用する実証実験が行われている．一方，ドローンの事故が発生するなど安全
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な運用のためには幾つかの課題もある (38)．

1.2 航続距離延長のための機体構成
UAVは飛行機のような固定翼機とヘリコプターのような回転翼機に大別できる．

固定翼機は固定翼で揚力を得ることにより長距離飛行・高速飛行を行うことができ
るが，離着陸のために滑走路が必要である．一方，回転翼機は垂直離着陸（VTOL）
が可能でありホバリング能力を持つが，航続距離と飛行速度で固定翼機に劣る．こ
の 2つは用途により使い分けられるが，災害時には迅速かつ広範囲の情報収集を
行うとともに限られた範囲での離着陸が要求される．そのため，両方の長所を兼
ね備えた，いわゆるハイブリッドUAVの開発に関する研究が注目されてきている．
例えば，従来の単発プロペラ機を用いて，テールシッターとしてのホバリング

制御に関する研究が行われている (39)．テールシッタとは機体に固定された推進器
ごと機体全体を垂直から水平へ傾けることによりVTOLと水平飛行を両立する方
式である．しかし，一般に単発機を用いたテールシッターは他の方式と比べて単
純な機構でVTOLを実現できるため，コストパフォーマンスに優れるが，従来の
機体をそのまま利用できる反面，突発外乱に弱い，VTOLが直接行えないなどの
欠点がある．
一方，回転翼機であるクワッドロータをベースとしたテールシッター UAVとし

てハイブリッドクワッドロータの研究が行われている．回転翼機の中でもクワッド
ロータは 4つのロータの回転速度を変化させることで機体の姿勢角と位置を制御
できるため，単一ロータやタンデムロータを有するヘリコプターに比べて，高い
操作性や安定性を得やすいという利点がある (40)．2002年にYoungら (41)はクワッ
ドロータをベースとしたテールシッター UAVを提案し，ラジコン操作によるホバ
リングと低速移動に成功している．そして 2013年に大瀬戸ら (42) は操舵翼を用い
ない 4個の推進器のみを持つテールシッタUAVの飛行を行った．これらの研究で
は，先に述べた固定翼機を元にしたものに比べて，回転翼機を元に開発されてい
るのでテールシッターUAVとしてVTOL時のホバリング制御が容易であるが，反
面，遷移飛行計画や水平飛行の制御が難しいという問題がある．
また，チルトロータ機構の導入により，空撮や物資運搬時の突風外乱への対処，

位置と姿勢の独立制御が可能となるように，いわゆるチルトロータ型クワッドロー
タの研究も盛んになりつつある (43)(44)．
また，これらのハイブリッド機にチルトウイング機構やチルトロータ機構を取

り付けることで，上記の問題を解決しようとする研究が最近出てきている．例え
ば，前者の例として，Kaanら (45)は双発ロータ付チルトウイングを 2つ並列配置
するチルトウイング型ハイブリッドクワッドロータを，Takeuchiら (46)は単発ロー
タ付チルトウイングを一直線軸に 2つ配置し，それと直交な軸方向に 2つの固定
ロータを配置するチルトウイング型ハイブリッドクワッドロータを開発している．
さらに，後者の例としてZouと Pan(47)はグライダーなどの固定翼機の前後に一対

7



のチルトロータ機構を配置するもの（I-flight tilt-rotor UAV）と左右にそのチルト
機構を配置するもの（H-flight tilt-rotor UAV）を考案している．この研究では，実
機製作と動力学モデルの導出はあるが，遷移飛行や水平飛行時の定量評価がなく，
設計と製作，飛行実験がメインとなっている．
なお，高速飛行には向かないが比較的滞空時間を稼げるものとして，ヘリウム

ガスで浮力を得ることで滞空することができる小型飛行船の研究も行われている
(48)．

1.3 研究目的
回転翼機であるクワッドロータは常に自重以上の推力を出力する必要があるた

め，固定翼機に比べて燃費が悪く航続距離が短い．そこで本研究ではクワッドロー
タに固定翼を取り付けて，揚力を利用することにより効率よく水平飛行を行うた
めに固定翼付きチルト型クワッドロータに注目した．
本研究ではチルト型ハイブリッドクワッドロータに着目し，固定翼の追加によ

る飛行性能の改善効果を明らかにする．特に，この種のUAVでは，ロータのチル
ト角の変化により飛行モードを切り替え，垂直飛行および水平飛行を行う．しか
し，飛行モードの切り替え時，つまり遷移飛行時にロータの推力方向の変化に伴
い機体が急降下する恐れがある．そのため，飛行モードの切り替え時に安定した
飛行を行うための遷移飛行制御が必要である．また，水平飛行へ移ることにより
従来のクワッドロータに比べて効率的な水平飛行が行えるかどうかを確認する必
要がある．
以下，本稿では，まず固定翼付きチルト型クワッドロータについて説明し，固

定翼の影響を考慮した動力学モデルを導出する．次に，ホバリングモード，水平
飛行モード，および遷移飛行について説明する．そして，垂直飛行モードのまま
で長距離飛行を行った場合と遷移飛行により水平飛行へ移り長距離飛行を行った
場合で，シミュレーションにて性能比較を行い，固定翼付チルト型ハイブリッド
クワッドロータの優位性を明らかにする．

1.4 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．
まず 1章では，本研究の背景について述べた後，無人航空機の産業への活用お

よび航続距離延長のための機体構成について説明する．また，本研究の目的と本
論文の構成について述べる．
第 2章では固定翼機と回転翼機の特徴について述べた後，チルトウィング機構

やチルトロータ機構を搭載したチルト機について述べる．また，固定翼機と回転
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翼機の特徴を組み合わせたハイブリッド機について述べ，チルト型ハイブリッド
クワッドロータの研究への橋渡しとする．
第 3章では本研究で扱う固定翼付きチルト型クワッドロータについて述べる．ま

ず，機体の概要，動力学モデルの導出，ホバリングモードのための制御器の設計，
および設計した制御器を用いた数値シミュレーションについて述べる．チルトロー
タを持たない従来のクワッドロータはX軸方向へ移動する際に機体を傾ける必要
があったが，固定翼付きチルト型クワッドロータはチルトロータを利用すること
で機体を傾けることなくX軸方向へ移動することができるということを示すため
シミュレーションを行う．また，固定翼付きチルト型クワッドロータは水平飛行
を想定しており，従来のクワッドロータとは各ロータの回転方向が異なるのでチ
ルトロータを利用したヨー角の姿勢制御の方法について提案し，シミュレーショ
ンでその有効性を示す．
第 4章では固定翼付きチルト型クワッドロータの遷移飛行について述べる．ま

ず，水平飛行へ移行した後の動力学モデルと制御則について述べた後，遷移飛行
について説明する．遷移飛行時に上向き推力の急激な減少を防ぐため，ホバリン
グ状態から 4つのチルトロータを段階的に変化させる手法について説明し，シミュ
レーションにより遷移飛行を行えることを確認し，その有効性を示す．
第 5章では固定翼付きチルト型クワッドロータの水平飛行について述べる．水

平飛行時に固定翼機のように旋回動作を行うための制御則について述べ，数値シ
ミュレーションにより水平飛行時に旋回動作によってY軸方向の位置を制御でき
ることを示す．また，固定翼のないチルト型クワッドロータと固定翼付きチルト
型クワッドロータの比較により，固定翼の効果により飛行効率を大幅に改善でき
ることを示す．
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 チルト機とハイブリッド無人
航空機

2.1 はじめに
本章では，無人固定翼機の主翼をチルトさせるチルトウイング機，固定翼のプ

ロペラや回転翼のロータをチルトさせるチルトロータ機などのいわゆるチルト機
と，無人固定翼機と無人回転翼機を組み合わせる，いわゆるハイブリッド機につ
いて，それぞれの特徴や研究・開発の現状について概説する．

2.2 固定翼機と回転翼機の特徴
ハイブリッド無人航空機を設計する際には，固定翼機あるいは回転翼機のそれ

ぞれの特徴を生かして，ある飛行目的に対してよりよい無人機を製作することを
目指す．そこでまず，各々の無人航空機の特徴について述べておく．

2.2.1 無人固定翼機の特徴

無人固定翼機の長所としては

• 長距離飛行が可能である．

• 高速飛行が可能である．

• 巡行飛行時に，機体姿勢を水平に保てる．

• エネルギー効率が良い．

• ペイロードが大きい．

などが挙げられる．一方，短所としては

• 離着陸時に機体に合わせた滑走路が必要である．さもなければ離陸時にカタ
パルト，着陸時にはアレスティング・ワイヤーを必要とする．

• 空中で一時停止，つまりホバリングできない．
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• 一般には，(折り畳み式主翼は別として)主翼は固定ならば比較的大きな機体
構造になる．

などがある．

2.2.2 無人回転翼機の特徴

無人回転翼機の長所としては

• VTOLが可能である．つまり離着陸時に滑走路を必要としない．

• ホバリングが可能である．

• 比較的小さな機体構造になる．
などが挙げられる．一方，短所としては

• 長距離飛行に向かない．

• 高速飛行に向かない．

• 巡行時に，機体姿勢が傾斜する．

• エネルギー効率が悪い．

• ペイロードが小さい．
などがある．

2.3 チルト機
ここでは，無人固定翼機で，直接固定翼機をチルトさせるもの，あるいは固定

翼機用のプロペラのみをチルトさせるもの，および無人回転翼機で，ロータの一
部あるいは全ロータをチルトさせるものを述べる．

2.3.1 チルトウィング機

JAXAグループは，いわゆるタンデムウイング機において，前後の固定翼がプロ
ペラと主翼が一体となってチルトするいわゆるクワッドチルトウイング機（Quad
Tilt Wing : QTW）について研究開発している (49)(50)(51)(52)．これは，1つの翼につ
いて左右のプロペラは独立に回転制御はできるが，チルト機構は前翼，後翼とも
に 1自由度のみである．同様に，Kaanら (45)(53)は前に２つと後ろに２つの合計 4
つのチルタブルウイングを配置する構造のチルトウイング機を提案している．こ
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れは JAXAグループのものに似ているが，前翼は左右独立にチルトしエルロンの
役割をし，後翼は左右が同時にチルトするエレベータの役割をする点が異なって
いる．また，竹内ら (46)は左右に１つずつ独立なチルトウイング付きクワッドロー
タを研究している．
これらの特徴は，固定翼機の長所を維持しつつ，ホバリング，VTOLが可能とな

る点である．がしかし，短所として一般的にチルト機構が大掛かりとなり，VTOL
時の横風による影響を受けやすい．なお，チルト時の推力ロスは，プロペラ後流
と主翼と関係が固定さているので，後述のハイブリッド機としてのチルトロータ
機よりも少ないといわれている (54)．

2.3.2 チルトロータ機

これは，固定翼についているプロペラをチルトさせるものと，回転翼のロータ
をチルトさせるものがある．前者は，オスプレータイプのもの (55)(56)(57) がこれに
該当する．一方，マルチロータ機のロータをチルトさせるものは，現在多数存在
する (58)(43)(44)．特に，最近は 3次元空間での全方向型（あるいは全姿勢型）の運動
が可能なマルチコプターの研究 (59)(60)が注目されつつある．
チルト機は，無人固定翼機あるいは無人回転翼機の運動あるいは飛行能力の限

界をロータあるいは固定翼のチルト化で拡大させるものである．これに対して，ハ
イブリッド機は，先に述べた各無人機のぞれぞれの欠点を補うために，それぞれの
長所をうまく組み合わせるための工夫を取り入れた無人機と言える．その際，ど
ちらの無人機を基本にして考えるかによって，研究あるいは開発アプローチが異
なることとなる．

2.4 ハイブリッド機の製作

2.4.1 無人固定翼機をベースにしたもの

推進プロペラのないグライダーを固定翼機とし，前方にチルトロータを２つ，後
方に１つの通常の水平回転のロータを配置する，チルトトリロータ機がすでに開
発されている (61)．同様に，滝田らは，水平尾翼なしの固定翼機に，前方に 2つの
ロータと後ろに 2重反転ロータを 1つ配置するものを提案している (62)．これは，
構造は簡単で長距離および高速飛行は可能となるが，水平飛行時の姿勢の傾斜問
題は残る．
また，グライダータイプの固定翼機の左右に一対のチルトロータ機構を付ける

H型や機体の前後にそれぞれ一対のチルトロータを付ける I型のハイブリッド機が
すでに研究されている (47)．I型ハイブリッド機と類似なものとして，Wang and Cai
のもの (63)もある．
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全体的に，この種のハイブリッド機の特徴は，固定翼機の長所を維持しつつ，ホ
バリング，VTOLが可能となることである．

2.4.2 無人回転翼機をベースにしたもの

これは，マルチコプターなどの無人回転翼機に，固定翼を配置するものである．
例えば，クワッドロータに固定翼を取り付け，固定翼機のように水平飛行を可能
とする 4ロータテールシッタ機というものが，2002年にNASAのAmes Research
CenterのYoungらによって提案された (41)．Oosedoら (64)はこの研究に触発されて，
クワッドロータの一対のロータの直下に固定翼を付けるクワッドロータ・テール
シッターの垂直飛行から水平飛行への制御シミュレーションとその機体の設計を
行った．
しかし，ロータ直下に固定翼を配置すると VTOL時に主固定翼により z軸周り

に不必要な回転運動が発生するため，大瀬戸らは (42) その機体機構にもう一対の
ロータの直下に補助固定翼を取り付けロータ後流による力を打ち消す，クワッド
ロータ・テールシッターのクロス型についての研究を行った．この機体は，ロー
タ後流の影響を緩和しヨー制御を可能とするが，余分なトルクを必要とし，制御
能力の低下と風の影響を受けやすくなるという問題が指摘されている．これらの
問題を解決するため，Oosedoら (65)は，プロペラ後流の影響を受けないような機
体の開発として，固定翼がｚ軸周りに 45°回転して配置される，クワッドロータ・
テールシッターのアスタリスク型の研究を行った．このような配置を採用すること
で，固定翼がロータ後流内に入らず，ロータ後流の影響を受けなくなりヨー角制
御のためのエネルギー効率を改善できることを示した．また，クロス型と比較し
てアスタリスク型はロール角およびピッチ角を含めた姿勢制御全般の安定性が向
上することが確認された．そして，Oosedoら (66) はアスタリスク型クワッドロー
タ・テールシッターによりホバリングから水平飛行への遷移を行った．

2.5 まとめ
本章では，固定翼機と回転翼機の特徴について述べた後，チルトウィング機構

やチルトロータ機構を搭載したチルト機について説明した．また，固定翼機と回
転翼機の特徴を組み合わせた，いわゆる種々のハイブリッド機について，無人固
定翼機をベースにした場合と無人回転翼機をベースにした場合に分けてそれらを
概観し，固定翼付きチルト型クワッドロータの研究への動機付けとした．
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第3章 固定翼付きチルト型クワッド
ロータの基準モデル

3.1 はじめに
本章では，前章で述べたハイブリッド機のように効率的な水平飛行と垂直離着

陸を両立するためクワッドロータに主翼とチルト機構を搭載した固定翼付きチル
ト型クワッドロータを提案する．また，回転翼機として垂直離着陸やホバリング
を行う時の制御モードをホバリングモードとして，モデルの導出および制御器の
設計を行う．以下では，固定翼付きチルト型クワッドロータの概要を述べた後，動
力学モデルを導出し，チルト機構を利用したX軸方向の位置制御 (67)とヨー姿勢角
制御 (68)のための制御器を設計する．そして，設計した制御器の有効性を検証する
ための数値シミュレーションについて述べる．

3.2 固定翼付きチルト型クワッドロータの概要
図 3.1に固定翼付きチルト型クワッドロータの概要図と機体の回転方向および並

進方向を示す．固定翼付きチルト型クワッドロータは機体に搭載された4つのロー
タの推力とそれぞれのロータのチルト角を変化させることにより X, Y, Z軸方向へ
の並進運動および φ, θ, ψ方向への回転運動を行う．ただし，固定翼付きチルト型
クワッドロータはその構造からY軸方向の並進運動と φ方向の回転運動を切り離
して制御することはできない．また，固定翼付きチルト型クワッドロータに搭載
された 4つのロータは図 3.1中の矢印の方向に回転する．ロータ 2とロータ 4の回
転方向が逆方向になっているのは，ロータ 2とロータ 4を機体前方に傾けて水平
飛行する時にロータからの反トルクを打ち消すためである．同様に，ロータ 1と
ロータ 3の回転方向を逆にすることで反トルクを打ち消している．
図 3.2は機体を y軸方向から見た図であり，各ロータを機体後方に傾けた状態を

示している．チルト機構の座標系 (つまり，ロータ座標系)はロータ iについて機
体座標系のX軸および Z軸と平行な軸をそれぞれXiおよびZiと定義する．また，
ロータ iの角度はXi軸からの傾き角を θiとし，機体座標系の θ角の正の方向と同
様の方向へ傾けたときを θiの正の方向とする．ホバリングモードでは，各ロータ
の角度が鉛直上向きの状態を基準とする．
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3.2.1 座標系の定義

図 3.1は機体座標系と世界座標系の定義を示している．機体座標系Cは機体の中
心を原点とし，X軸は機体の前方，Y軸は機体の右方向，Z軸は機体に対して鉛直
下向きをそれぞれ正とする．世界座標系Eは同様にEz軸を鉛直下向きに正とする
右手座標系とする．また，世界座標系Eにおける機体の中心位置はξ = [x y z]T で
表すこととし，機体座標の回転角はロール φ，ピッチ θ，ヨー ψ で表すこととし，
姿勢はそれらを用いてη = (φ θ ψ)T で表すこととする．この時，機体座標系Cを
世界座標系Eから見るための回転行列Rは以下のように表される．

R =

⎡
⎢⎣ A1 A2 A3

A4 A5 A6

A7 A8 A9

⎤
⎥⎦ (3.1)
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ここで，A1 ∼ A9は以下のように定義される．

A1 = cos θ cosψ (3.2)

A2 = sin φ sin θ cosψ − cosφ sinψ (3.3)

A3 = cosφ sin θ cosψ + sin φ sinψ (3.4)

A4 = cos θ sinψ (3.5)

A5 = sin φ sin θ sinψ + cosφ cosψ (3.6)

A6 = cosφ sin θ sinψ − sinφ cosψ (3.7)

A7 = − sin θ (3.8)

A8 = sin φ cos θ (3.9)

A9 = cosφ cos θ (3.10)

3.3 固定翼付きチルト型クワッドロータの動力学モデル
固定翼付きチルト型クワッドロータは搭載された 4つのチルトロータを用いて

前後，左右，高さの 3方向の位置 (x, y, z)と，ロール，ピッチ，ヨーの 3つの姿勢
角 (φ, θ, ψ)を制御を行うためにラグランジュ法を用いて動力学モデルを導出する．
ただし，ホバリングモードでは水平飛行の速度が小さいため固定翼による揚力お
よび抗力は発生しないものとして動力学モデルを導出した．動力学モデルの導出
についてはWatanabeらの論文 (69) を参考にした．まず，質量行列M と慣性行列
J を機体の質量m，機体の中心の各軸まわりの慣性モーメント Ix, Iy, Izより以下
のように定義する．

M =

⎡
⎢⎣ m 0 0

0 m 0

0 0 m

⎤
⎥⎦ , J =

⎡
⎢⎣ Ix 0 0

0 Iy 0

0 0 Iz

⎤
⎥⎦ (3.11)

並進運動エネルギーを Ttrans，回転運動エネルギーを Trot，位置エネルギーを U と
し，機体中心の位置座標を ξ = [x y z]T，回転角を η = [φ θ ψ]T，機体の質量をm，
重力加速度 g，とするとそれぞれのエネルギーは次のように表すことができる．

Ttrans =
1

2
ξ̇TMξ̇ (3.12)

Trot =
1

2
η̇TJη̇ (3.13)

U = −mgz (3.14)

このとき，ラグランジアンは運動エネルギー Ttrans，Trotと位置エネルギー Uとの
差で表されるため，以下のようになる．

L = Ttrans + Trot − U

=
1

2
ξ̇TMξ̇ +

1

2
η̇TJη̇ +mgz (3.15)
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ここで一般化座標を q = [ξT ηT]Tとし，機体が受ける一般化力を F とすると，ラ
グランジュの運動方程式は次式のように表せる．

d

dt

∂L

∂q̇
− ∂L

∂q
= F (3.16)

式 (3.16)の 3つの要素はそれぞれ式 (3.15)を微分および偏微分することで以下の
ように求められる．

∂L

∂q̇
=

[
Mξ̇

Jη̇

]
(3.17)

d

dt

∂L

∂q̇
=

[
Mξ̈

J̇η̇ + Jη̈

]
(3.18)

∂L

∂q
=

[
∂L
∂ξ

1
2
∂
∂η
η̇TJη̇

]
(3.19)

よって，ラグランジュの運動方程式は次式のようになる．[
Mξ̈

J̇η̇ + J̇ η̈

]
−

[
∂L
∂ξ

1
2
∂
∂η
(η̇TJη̇)

]
= F (3.20)

ここで，Fを機体の各ロータの回転速度の関係を用いて導出する．並進力をFξ，機
体の各軸まわりに発生するトルクを τ = [τφ τθ τψ]

T で表し，F = [F T
ξ τ T ]T とす

る．各ロータの発生する推力をそれぞれ f1, f2, f3, f4とし，各ロータの発生するト
ルクをそれぞれ τ1, τ2, τ3, τ4とする．各ロータのチルト角をそれぞれ θ1, θ2, θ3, θ4と
する．X軸方向の並進運動の入力 uxと Z軸方向の並進運動の入力 uzは以下のよ
うに表される．

ux = f1 sin θ1 + f2 sin θ2 + f3 sin θ3 + f4 sin θ4 (3.21)

uz = f1 cos θ1 + f2 cos θ2 + f3 cos θ3 + f4 cos θ4 (3.22)

また，図 3.1で表されるように機体上方から見て機体前方から反時計回りに順に
ロータ 1から 4とする．ロータ 3とロータ 4の回転方向は反時計回りであり，ロー
タ 1とロータ 2は時計回りである．機体の中心から各ロータまでの距離は l [m]と
する．その時，ロール運動は左右のロータの推力の x軸まわりのモーメントと各
ロータトルクの差の x成分によって行うので，ロール運動のための制御入力u2は
以下のように表される．

u2 = lf2 cos θ2 − lf4 cos θ4 + τ1 sin θ1 + τ2 sin θ2 − τ3 sin θ3 − τ4 sin θ4 (3.23)

ピッチ運動は機体の前後のロータの推力のz成分によって行うので，ピッチ運動の
ための制御入力 u3は以下のように表される．

u3 = lf1 cos θ1 − lf3 cos θ3 (3.24)
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ヨー運動は機体の左右のロータの推力の z軸まわりのモーメントとロータトルク
の差の z成分によって行うので，ヨー運動のための制御入力u4は以下のように表
される．

u4 = −τ1 cos θ1 − τ2 cos θ2 + τ3 cos θ3 + τ4 cos θ4 + lf2 sin θ2 − lf4 sin θ4 (3.25)

x方向の単位ベクトルを ex = [1 0 0]T，z方向の単位ベクトルを ez = [0 0 1]T，並
進力 Fξは以下のように導かれる．

Fξ = Rexux −Rezuz (3.26)

各軸の回転トルク τφ, τθ, τψは各運動の入力 u2, u3, u4よりそれぞれ以下のように表
される．

τφ = u2 (3.27)

τθ = u3 (3.28)

τψ = u4 (3.29)

F がそれぞれのロータの回転速度から計算されるとき，式 (3.20)は並進運動と
回転運動に分解すると以下のように表される．

Mξ̈ +

⎡
⎢⎣ 0

0

−mg

⎤
⎥⎦ = R

⎡
⎢⎣ 1

0

0

⎤
⎥⎦ux − R

⎡
⎢⎣ 0

0

1

⎤
⎥⎦uz (3.30)

Jη̈ + (J̇ η̇ − 1

2

∂

∂η
η̇TJη̇) = τ

=

⎡
⎢⎣ τφ
τθ
τψ

⎤
⎥⎦ (3.31)

式 (3.30)より，並進運動部分は次のように表される．

m

⎡
⎢⎣ ẍ

ÿ

z̈

⎤
⎥⎦+

⎡
⎢⎣ 0

0

−mg

⎤
⎥⎦ =

⎡
⎢⎣ A1

A4

A7

⎤
⎥⎦ux −

⎡
⎢⎣ A3

A6

A9

⎤
⎥⎦uz (3.32)

また，式 (3.31)の左辺第 2項はコリオリ項であり，コリオリトルクとジャイロト
ルクを表す式はロータの慣性モーメントをJr，各軸の角速度をω = [φ̇ θ̇ ψ̇]T，ロー
タ iの角速度を ωiとすると以下のように表される．

ω × Jω +
4∑
i=1

Jr(ω × e)ωi (3.33)
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ただし，eはロータ iの軸方向を表す単位ベクトルであるが，ロータ iの軸が時間
と共に変動する図 3.2のチルトロータでは，ロータ座標系XiとZiに分けて考える
必要がある．4つのチルトロータの影響はXi軸方向の成分とZi軸方向の成分に分
けて考えると次のようになる．

ω × Jω +
4∑
i=1

Jr(ω × eX)ωXi +
4∑
i=1

Jr(ω × eZ)ωZi (3.34)

ここで，Jωは次のように表される．

Jω =

⎡
⎢⎣ Ix 0 0

0 Iy 0

0 0 Iz

⎤
⎥⎦
⎡
⎢⎣ φ̇

θ̇

ψ̇

⎤
⎥⎦ =

⎡
⎢⎣ IX φ̇

IY θ̇

IZψ̇

⎤
⎥⎦ (3.35)

よって，式 (3.34)の外積部分を計算すると以下のようになる．

ω × Jω =

⎡
⎢⎣ 0 −ψ̇ θ̇

ψ̇ 0 −φ̇
−θ̇ φ̇ 0

⎤
⎥⎦
⎡
⎢⎣ Ixφ̇

Iyθ̇

Izψ̇

⎤
⎥⎦ =

⎡
⎢⎣ (Iz − Iy)θ̇ψ̇

(Ix − Iz)φ̇ψ̇

(Iy − Ix)φ̇θ̇

⎤
⎥⎦ (3.36)

ω × eX =

⎡
⎢⎣ 0 −ψ̇ θ̇

ψ̇ 0 −φ̇
−θ̇ φ̇ 0

⎤
⎥⎦
⎡
⎢⎣ 1

0

0

⎤
⎥⎦ =

⎡
⎢⎣ 0

ψ̇

−θ̇

⎤
⎥⎦ (3.37)

ω × eZ =

⎡
⎢⎣ 0 −ψ̇ θ̇

ψ̇ 0 −φ̇
−θ̇ φ̇ 0

⎤
⎥⎦
⎡
⎢⎣ 0

0

1

⎤
⎥⎦ =

⎡
⎢⎣ θ̇

−φ̇
0

⎤
⎥⎦ (3.38)

よって，式 (3.34)の第 2項と第 3項を整理すると以下のようになる．

4∑
i=1

Jr(ω × eX)ωXi +
4∑
i=1

Jr(ω × eZ)ωZi

= Jr

⎡
⎢⎣ 0

ψ̇

−θ̇

⎤
⎥⎦Ωx + Jr

⎡
⎢⎣ θ̇

−φ̇
0

⎤
⎥⎦Ωz (3.39)

ここで，ロータ 1とロータ 2は時計まわり，ロータ 3とロータ 4は反時計まわり
に回転する．よってΩx，Ωzは各ロータの角速度ω1，ω2，ω3，ω4と各ロータのチ
ルト角を θ1，θ2，θ3，θ4を用いて以下のように表せる．

Ωx = −ω1 sin θ1 − ω2 sin θ2 + ω3 sin θ3 + ω4 sin θ4 (3.40)

Ωz = ω1 cos θ1 + ω2 cos θ2 − ω3 cos θ3 − ω4 cos θ4 (3.41)
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これらのことから，式 (3.31)を書き直すと以下のようになる．

J η̈ + Jr

⎡
⎢⎣ 0

ψ̇

−θ̇

⎤
⎥⎦Ωx + Jr

⎡
⎢⎣ θ̇

−φ̇
0

⎤
⎥⎦Ωz +

⎡
⎢⎣ (Iz − Iy)θ̇ψ̇

(Ix − Iz)φ̇ψ̇

(Iy − Ix)φ̇θ̇

⎤
⎥⎦ =

⎡
⎢⎣ τφ
τθ
τψ

⎤
⎥⎦ (3.42)

よって，回転運動部分は以下のようになる．⎡
⎢⎣ Ix 0 0

0 Iy 0

0 0 Iz

⎤
⎥⎦
⎡
⎢⎣ φ̈

θ̈

ψ̈

⎤
⎥⎦+ Jr

⎡
⎢⎣ 0

ψ̇

−θ̇

⎤
⎥⎦Ωx + Jr

⎡
⎢⎣ θ̇

−φ̇
0

⎤
⎥⎦Ωz −

⎡
⎢⎣ (Iy − Iz)θ̇ψ̇

(Iz − Ix)φ̇ψ̇

(Ix − Iy)φ̇θ̇

⎤
⎥⎦

=

⎡
⎢⎣ u2
u3
u4

⎤
⎥⎦ (3.43)

よって，式 (3.32)と式 (3.43)より，固定翼付きチルト型クワッドロータの動力学
モデルは次のように表される．

ẍ =
A1

m
ux − A3

m
uz (3.44)

ÿ =
A4

m
ux − A6

m
uz (3.45)

z̈ = g +
A7

m
ux − A9

m
uz (3.46)

φ̈ =
Iy − Iz
Ix

θ̇ψ̇ − Jr
Ix
θ̇Ωz +

1

Ix
τφ (3.47)

θ̈ =
Iz − Ix
Iy

φ̇ψ̇ − Jr
Iy
ψ̇Ωx +

Jr
Iy
φ̇Ωz +

1

Iy
τθ (3.48)

ψ̈ =
Ix − Iy
Iz

φ̇θ̇ +
Jr
Iz
θ̇Ωx +

1

Iz
τψ (3.49)

ロータの推力係数を b，ロータの抗力係数をd，ロータ iの回転速度をωiとすると，
ロータ iの推力と抗力はそれぞれ fi = −bω2

i，τMi
= dω2

i と表せる．このとき ux，
uz，u2，u3，u4は以下のように表せる.

ux = b(ω2
1 sin θ1 + ω2

2 sin θ2 + ω2
3 sin θ3 + ω2

4 sin θ4) (3.50)

uz = b(ω2
1 cos θ1 + ω2

2 cos θ2 + ω2
3 cos θ3 + ω2

4 cos θ4) (3.51)

u2 = lb(ω2
2 cos θ2 − ω2

4 cos θ4) + d(ω2
1 sin θ1 + ω2

2 sin θ2 − ω2
3 sin θ3 − ω2

4 sin θ4)

(3.52)

u3 = lb(ω2
1 cos θ1 − ω2

3 cos θ3) (3.53)

u4 = lb(ω2
2 sin θ2 − ω2

4 sin θ4) + d(−ω2
1 cos θ1 − ω2

2 cos θ2 + ω2
3 cos θ3 + ω2

4 cos θ4)

(3.54)

20



3.4 ホバリングモードの制御
固定翼付きチルト型クワッドロータはチルトロータの角度を変化させることに

より位置Xとヨー角を制御できるという点で従来のクワッドロータと制御法が異
なる．4つのチルトロータの角度がそれぞれπ/2 ≤ θi ≤ 3π/2 (i = 1 ∼ 4)のとき
をホバリングモードとし制御器を設計する．垂直飛行モードでは，ロータのチル
ト角がそれぞれ θ1 = θ2 = θ3 = θ4 = 0のとき，この状態をホバリングモードの基
本形態とする．

3.4.1 飛行原理

固定翼付きチルト型クワッドロータがホバリングモードで並進および回転運動
を行う場合の各ロータの推力とチルト角の変化について説明する．なお，図中の
各ロータから出る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，
青色は推力減少，茶色は推力維持を表している．

• X軸方向の運動：X軸方向の並進運動を行う際の各ロータの推力とチルト角
を図 3.3に表す．この運動はロータ 2とロータ 4のチルト角を機体の前方ま
たは後方へ等しく傾けることで実現できる．つまり，ロータ 2とロータ 4の
チルト角をそれぞれ θ2, θ4とし，−θi方向に傾けた場合に機体はX軸の正の
方向へ移動する．

YZ

CRotor 3

Rotor 2 Rotor 1

Rotor 4

X

Fig. 3.3: Translational motion in X-axis direction

• Y軸およびφ (ロール)角方向の運動：Y軸方向の並進運動およびφ角運動を
行う際の各ロータの推力とチルト角を図 3.4に表す．この運動はロータ 1と
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ロータ 3の推力を等しく保った状態でロータ2とロータ 4の推力に差を設け
ることで実現できる．つまり，ロータ 2の推力をロータ 4の推力よりも大き
くして機体を傾けた場合に機体はY軸の正方向へ移動する．

YZ

C

X

Rotor 3

Rotor 2 Rotor 1

φ

Rotor 4

Fig. 3.4: Translational motion in Y-axis direction and rotational motion in φ angle

• Z軸方向の運動：Z軸方向の上昇または下降運動を行う際の各ロータの推力
とチルト角を図 3.5に表す．この運動は 4つのロータの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，4つのロータの上向き推力
を同時に増加させた場合に機体はZ軸の負方向へ移動 (上昇)する．

• θ (ピッチ)角方向の運動：θ角運動を行う際の各ロータの推力とチルト角を
図 3.6に表す．この運動はロータ 2とロータ 4の推力を等しく保った状態で
ロータ 1とロータ 2の推力に差を設けることで実現できる．つまり，ロータ
3の推力をロータ 1の推力よりも大きくして機体を傾けた場合に機体はX軸
の正方向へ移動する．

• ψ (ヨー)角方向の運動：ψ角運動を行う際の各ロータの推力とチルト角を図
3.7に表す．この運動はロータ2とロータ 4の推力を等しく保った状態でロー
タ 2とロータ 4のチルト角を逆方向に傾けることで実現できる．つまり，ロー
タ 2のチルト角を θi，ロータ 4のチルト角を−θiとした場合に機体は ψ角の
正方向へ回転する．
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YZ

C

X

Rotor 3

Rotor 2 Rotor 1

Rotor 4

Fig. 3.5: Translational motion in Z-axis direction

YZ

C

X

Rotor 3

Rotor 2 Rotor 1

Rotor 4

θ

Fig. 3.6: Rotational motion in θ angle
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YZ

CRotor 3

Rotor 2 Rotor 1

Rotor 4

ψ

X

Fig. 3.7: Rotational motion in ψ angle
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3.4.2 姿勢 (φ, θ)の制御

まず，ロール角 φとピッチ角 θを制御するための制御器は以下のように表す．

u2 =k1(φd − φ)− k2φ̇ (3.55)

u3 =k3(θd − θ)− k4θ̇ (3.56)

ここで，k1, k3は Pゲインであり，k2, k4はDゲインであり，φd, θdはそれぞれロー
ル角，ピッチ角の目標値である．

3.4.3 位置 (y, z)の制御

y方向への移動は機体のロール角を変化させて行う．従って，y方向の位置の制
御は式 (3.56)で示された姿勢制御器の目標値 φdを変化させることによって行う．
姿勢角の目標値は機体の現在の位置と目標値との誤差から作られる．Pゲインを
k7，Dゲインを k8，y方向の目標値を ydとすると，y方向の PD制御器は以下のよ
うに表せる．

φd = −k7(yd − y)− k8ẏ (3.57)

ここで，ヨー角 ψは位置制御に使わないので，ψd = 0である．
z方向の位置制御は重力，x方向の制御入力の影響を受ける．従って，z方向の

位置の制御器は部分入力線形化を使用すると，以下のように表される．

uz =
mg

A9
+
A7

A9
ux −m

(k9(zd − z)− k10ż)

A9
(3.58)

ここで，k9は Pゲイン，k10はDゲインである．

3.4.4 チルトロータによる姿勢ψの切り替え制御

チルトロータと固定翼を有するクワッドロータはそれぞれのロータの回転方向
が従来のクワッドロータと異なる．そのため時計回りのロータ組のトルクと反時
計回りのロータ組のトルクに差を発生させヨー角 ψを制御するという従来の制御
手法が使えない．そこで機体の左右に取り付けられたチルトロータのチルト角を
変化させることによってヨー角を制御する．しかし，ψの正の方向へ回転したい
ときにロータ 2が機体後方へ傾きロータ 4が機体前方へ傾いていると，動作を実
現できない．そこで，ψを制御するために必要な入力を PD制御器から求め，その
入力を現在のチルト角で実現できるかどうかを判断し，チルト角を制御するため
の入力とψ方向を制御するための入力を決定する．まず，ψ方向の PD制御器は以
下のように表される．

uψd
= k5(ψd − ψ)− k6ψ̇ (3.59)
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Fig. 3.8: Relationship among inputs and tilt angles for controlling ψ

ここで，k5は Pゲインであり，k6は Dゲインであり，ψdはヨー角の目標値であ
る．そして，現在のロータ 2とロータ 4のチルト角で uψd

の方向に推力の x方向の
成分によるトルクを発生させることができるかどうかを判断する．図 3.8の (a)と
(d)のように，現在のチルト角で uψd

方向に推力の x成分によるトルクを発生させ
ることができるとき，ψ方向の入力は u4 = uψd

とする．しかし図 3.8の (b)と (c)
のように，現在のチルト角でuψd

の方向に推力のx成分によるトルクを発生させる
ことができないとき，ψの入力は 0とし，ロータのチルト角を制御するための入力
uθiを uψd

から与える．これらの変数の関係を以下のような切換えルールで示す．
Rule 1 :

If uψd
> 0 and θ2 < 0 and θ4 > 0

then uθ2 = −uψd
, uθ4 = uψd

and u4 = uψd

Rule 2 :
If uψd

≥ 0 and θ2 ≥ 0 and θ4 ≤ 0

then uθ2 = −uψd
, uθ4 = uψd

and u4 = 0

Rule 3 :
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Fig. 3.9: Relationship among inputs and tilt angles for controlling x-directional position

If uψd
≤ 0 and θ2 ≤ 0 and θ4 ≥ 0

then uθ2 = −uψd
, uθ4 = uψd

and ux = 0

Rule 4 :
If uψd

< 0 and θ2 > 0 and θ4 < 0

then uθ2 = −uψd
, uθ4 = uψd

and ux = uψd

なお，ψ方向を制御しているとき，ロータ 1とロータ 3のチルト角はともにπ/2と
する．

3.4.5 チルトロータによる位置Xの切り替え制御

本研究では x方向の位置の制御は，機体の左右に取り付けられたロータ 2とロー
タ 4のチルト角と推力の大きさを変化させる方法で行う．しかし，xの正の方向へ
進みたいときにロータ 2とロータ 4が機体後方に傾いていると，動作を実現でき
ない．そこで，x方向を制御するために必要な入力を PD制御器から求め，その入
力を現在のチルト角で実現できるかどうか判断し，チルト角を制御するための入
力と x方向を制御するための入力を決定する．x方向の PD制御器は以下のように
表せる．

uxd = k11(xd − x)− k12ẋ (3.60)

ここで，k11は Pゲインであり，k12はDゲインでありxdは x方向の目標値である．
そして，現在のロータ 2とロータ 4のチルト角で uxdの方向に推力の x方向の成分

27



を発生させることができるかどうかを判断する．図 3.9の (a)と (d)のように，現
在のチルト角で uxdの方向に推力の x方向の成分を発生させることができるなら，
その時は x方向の制御入力は ux = uxdとする．しかし図 3.9の (b)と (c)のように，
現在のチルト角でuxdの方向に推力のx方向の成分を発生させることができないと
き，x方向の入力 uxは 0とし，ロータのチルト角を制御するための入力uθiを uxd
から与える．これらの変数の関係を，以下のような論理的な切換えルールで示す．
Rule 1 :

If uxd > 0 and θi < 0 then uθi = −uxd, ux = uxd
Rule 2 :

If uxd < 0 and θi ≤ 0 then uθi = −uxd, ux = 0

Rule 3 :
If uxd > 0 and θi ≥ 0 then uθi = −uxd, ux = 0

Rule 4 :
If uxd < 0 and θi > 0 then uθi = −uxd, ux = uxd
ここではロータ 2とロータ 4のチルト角について考えているので i = 2, 4である．
なお，x方向を制御しているとき，ロータ 1とロータ 3のチルト角はともに π/2と
する．

3.5 数値シミュレーション
固定翼付きチルト型クワッドロータは従来のクワッドロータとは異なり，位置姿

勢制御にチルトロータを利用する．そのため，固定翼付きチルト型クワッドロー
タでチルト角を変化させることでX軸方向の位置とヨー角の制御を実現できるこ
とを検証する．

3.5.1 チルトロータによる x方向の位置制御

従来のクワッドロータでX方向の位置制御を行う際には機体を進行方向へ傾け
る必要があった．しかし，固定翼付きチルト型クワッドロータはチルトロータを
利用することで機体の姿勢を安定させたままX軸方向へ移動することが機体構造
上可能である．チルトロータのチルト角と推力を制御することによって高度を維
持したまま，機体の x方向の位置を制御できることを検証するためにシミュレー
ションを行う．表 3.1はシミュレーションで用いられるパラメータを示している．
機体の初期値は qT0 � [x(0)y(0) z(0) φ(0) θ(0) ψ(0)] = [0 0 0 0 0 0]であり, 目
標値は qTr � [xd yd zd φd θd ψd] = [10 0 − 1 0 0 0]である. またフィードバック
ゲインは k1 = 4.0, k2 = 1.0, k3 = 4.0, k4 = 1.0, k5 = 1.2, k6 = 0.5, k7 = 0.04, k8 =

0.15, k9 = 0.6, k10 = 1.0, k11 = 0.05, k12 = 0.5であり，試行錯誤により求めた．
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Table 3.1: Parameters of the UAV with four tiltable rotors

Parameter Description Value Unit

g Gravitational acceleration 9.80665 m/s

m Mass 0.8 kg

l Distance 0.4 m

Ix Roll inertia 0.3 kg ·m2

Iy Pitch inertia 0.2 kg ·m2

Iz Yaw inertia 0.4 kg ·m2

Jr Rotor inerta 3.4× 10−5 kg ·m2

b Thrust factor 0.000029
d Drag factor 0.0000011
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Fig. 3.10: Controlled position

結果を図 3.10～3.12に示す．図 3.10は位置，図 3.11は姿勢，図 3.12は 2番目と
4番目のチルトロータの角度を示したグラフである．
図 3.10より，位置 xは初期値から目標値に収束し，その際位置 Zが安定してい

ることがわかる．その時図 3.11より，姿勢 φ, θ, ψも安定していることがわかる．
図 3.12より，x方向の位置を制御するためにチルト角が変化し，最終的に目標位
置でチルトロータは鉛直上向きになることが確認できた．従来のクワッドロータ
でX方向の位置制御を行う際には機体を進行方向へ傾ける必要があった．しかし，
チルトロータを利用することで機体の姿勢を安定させたままX方向の位置制御を
行うことができることを確認した．
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30



-1.2

-1

-0.8

-0.6

-0.4

-0.2

0

0.2

0 20 40 60 80 100

x [m]
y [m]
z [m]

P
os

iti
on

 [
m

]

Time t [s]

x
y

z

Fig. 3.13: Controlled position

3.5.2 チルトロータによるヨー角の制御

固定翼付きチルト型クワッドロータは 4つのロータの回転方向が従来のクワッド
ロータとは異なるため従来のヨー角制御の方法が使用できない．そこで，チルト
ロータのチルト角と推力を制御することによって機体のヨー角を制御する手法につ
いて検証する．機体の初期値はqT0 � [x(0)y(0) z(0) φ(0) θ(0) ψ(0)] = [0 0 0 0 0 0]

であり,目標値は qTr � [xd yd zd φd θd ψd] = [0 0 − 1 0 0 π/2]である. またフィー
ドバックゲインは k1 = 4.0, k2 = 1.0, k3 = 4.0, k4 = 1.0, k5 = 0.5, k6 = 0.9, k7 =

0.04, k8 = 0.15, k9 = 0.6, k10 = 1.0, k11 = 0.05, k12 = 0.5であり，試行錯誤により
求めた．
結果を図 3.13～3.15に示す．図 3.13は位置，図 3.14は姿勢，図 3.15は 2番目と

4番目のチルトロータの角度を示したグラフである．
図 3.13より，位置 x, yは初期状態から移動せず，zは目標状態に収束すること

がわかる．その時図 3.14より，姿勢 φ, θは安定しておりψは目標値に収束するこ
とがわかる．また，図 3.15より，ψ角を制御するためにチルト角が変化し，最終
的に目標位置でチルトロータは鉛直上向きになり，機体はホバリングすることが
わかる．固定翼付きチルト型クワッドロータは 4つのロータの回転方向が従来の
クワッドロータとは異なるため従来のヨー角制御の方法が使用できない．しかし，
チルトロータを利用することによりヨー角制御を行えることを確認した．

3.6 まとめ
本章では，提案する固定翼付きチルト型クワッドロータの概要について述べ，動

力学モデルを導出した．ただし，垂直離着陸やホバリングを行うホバリングモー
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ドにおいて固定翼に揚力と抗力が発生しないと仮定して動力学モデルを導出した．
また，従来のクワッドロータとは異なる，チルト機構を利用する制御器の設計に
ついて述べ，数値シミュレーションによりその有用性を確認した．X軸方向の制
御にチルト機構を利用することで姿勢角の変化が抑制された．また，チルト角を
変化させることによるヨー角の制御の有用性を確認した．
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第4章 固定翼付きチルト型クワッド
ロータの遷移飛行

4.1 はじめに
前章では固定翼付きチルト型クワッドロータを回転翼機として運用するための

ホバリングモードの制御について述べた．本機体は垂直離着陸が可能なホバリン
グモードから水平飛行へ移ることで固定翼に発生する揚力を利用し効率的な水平
飛行を行うことを想定している．本章では，固定翼について説明し，固定翼によ
る揚力と抗力を考慮した水平飛行時の動力学モデルを導出し，ホバリングから水
平飛行への飛行モード切り替えのための遷移制御について述べ，数値シミュレー
ションにより有効性を検証する (70)．

4.2 固定翼
ここでは，固定翼付きチルト型クワッドロータに搭載する固定翼について述べる．

4.2.1 固定翼による空気力

図 4.1に翼の断面形状 (翼型)および空気力を示す．前縁と後縁を結ぶ線は翼弦で
あり，翼弦と機体の飛行速度の方向と成す角は迎角である．固定翼には揚力LVと
抗力DVが働き，以下の式で表せる．

LV =
1

2
ρV 2SCL (4.1)

DV =
1

2
ρV 2SCD (4.2)

ここで，ρは空気密度，V は機体の飛行速度，Sは翼面積である．CL，CDはそれ
ぞれ揚力係数と抗力係数である．CL，CDは翼型により変化するが，迎角によって
も変化する．迎角の増加によりCLは比例的に増加する．しかし機体が失速角に達
すると翼の空気の流れが剥離するのでCLは急激に減少する．また，CDは迎角の
増加による変化は微小であるが，失速角に達すると急激に増加する．
揚力と抗力は迎角の変化に伴って力の作用点の位置も変わる．そこで，翼弦上

の前縁から 1/4 地点に存在する空力中心に力の作用点があるとし，モーメントを
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考慮する．モーメントはピッチ運動に影響を及ぼし，翼弦の長さを cw，モーメン
ト係数をCMとすると空力中心まわりのモーメントMV は以下のように表せる．

MV =
1

2
ρV 2ScwCM (4.3)

CMは迎角により変化するが，空力中心では一定値をとる．また，機体の重心は機
体の中心にあり，空力中心とは一致しない．そこで，空力中心まわりのモーメン
トを機体の重心まわりのモーメントに変換する．前縁から空力中心までの距離を
a，前縁から機体の重心までの距離を hとおくと，機体の重心まわりのモーメント
MGは以下の式で表せる．

MG = −LV(a− h) +MV (4.4)

ピッチ運動の安定性を考慮するとMGは 0にする必要がある．MG = 0のとき以下
の関係が成り立つ．

CL =
cw

a− h
CM (4.5)

式 (4.5)を満たすCLとなる初期迎角を持たせて固定翼を機体に取り付ける．

Fig. 4.1: Aerodynamic forces of a wing

4.2.2 翼型

レイノルズ数

翼型を決定する際にはレイノルズ数が必要である．レイノルズ数は慣性力と粘
性力との比で表される無次元量である．動粘性係数を νとおくとレイノルズ数Re
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は以下の式で表せる．

Re =
V cw
ν

(4.6)

ここで，V = 15∼20 m/s，ν = 15.12×10−6 m2/s，cw = 0.2 mとすると，レイノル
ズ数は 2.0×105 ∼ 2.6×105となる．

翼型の特性

翼型は図 4.2に示すNACA4412-il-200000を用いる．この翼型は製作が容易であ
り，レイノルズ数がRe = 2.0 × 105，失速角以降の揚力係数の変化がゆるやかで
ある．図 4.3にこの翼型における迎角αと揚力係数CL，図 4.4にこの翼型におけ
る迎角αと抗力係数CDとの関係 (71)を示す．図 4.3と図 4.4におけるCL，CDを近
似すると以下のように表せる．

CL = 4.7001α+ 0.403 (4.7)

CD = 1.2651α2 − 0.1182α+ 0.0093 + CDi (4.8)

ここで，力の作用点が空力中心なのでCMは一定値をとり，このときCM = −0.088

となる．また，誘導抗力CDiは以下の式で表せる．

CDi =
C2

L

πλe
(4.9)

λ =
S

b2w
(4.10)

e = 0.8 (4.11)

ここで λはアスペクト比，bwは翼幅，eは矩形翼の翼効率である．アスペクト比
は翼の細長さを示す．翼効率は翼を真上から見たときに翼の形が楕円翼からどれ
だけ離れているかによって与えられる．
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Fig. 4.2: NACA4412-il-200000 airfoil
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Fig. 4.3: Relationship between the angle of attack and the lift coefficient
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Fig. 4.4: Relationship between the angle of attack and the drag coefficient
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4.3 揚力と抗力を考慮した動力学モデル
ここでは，X軸方向の速度が大きくなった際に，固定翼で揚力と抗力が発生する

ことを考慮した動力学モデルを導出し，水平飛行モードのモデルとして使用する．

4.3.1 チルト機構

図 4.5は機体の Y軸の正の方向から見た場合のロータ座標系を示す．チルト機
構の座標系はロータ i (i = 1～4)についてXiと Ziによって定義される．Zi軸の正
の方向は機体上方，Xi軸の正の方向は機体前方とし，そのとき各ロータの角度は
θiと表す．水平飛行モードの時はチルトロータを前方に倒し，機体のX軸方向と
平行な時を 0とする．

X3

Z3

θ3

X4

Z4

θ4

X

Z1

θ1

Rotor 3 Rotor 4 Rotor 1

X1

Z

Fig. 4.5: Rotor coordinates for tilt angles

4.3.2 機体の制御入力

X軸方向の制御入力を ux，Z軸方向の制御入力を uz，ロール角，ピッチ角，ヨー
角の制御入力を u2，u3，u4とする．ロータの推力係数を b，抗力係数を d，各ロー
タの角速度を ω1，ω2，ω3，ω4，機体中心から各ロータまでの距離を lとする．機
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体の制御入力はそれぞれ以下のように表せる．

ux = b(ω2
1cosθ1 + ω2

2cosθ2 + ω2
3cosθ3 + ω2

4cosθ4) (4.12)

uz = b(ω2
1sinθ1 + ω2

2sinθ2 + ω2
3sinθ3 + ω2

4sinθ4) (4.13)

u2 = lb(ω2
2sinθ2 − ω2

4sinθ4) + d(ω2
1cosθ1 + ω2

2cosθ2

− ω2
3cosθ3 − ω2

4cosθ4) (4.14)

u3 = lb(ω2
1sinθ1 − ω2

3sinθ3) (4.15)

u4 = lb(ω2
2cosθ2 − ω2

4cosθ4) + d(−ω2
1sinθ1 − ω2

2sinθ2

+ ω2
3sinθ3 + ω2

4sinθ4) (4.16)

基本的な考え方は前章と同じであるが，ここではロータ座標系の角度の取り方を
Xi軸から取ることと，Xiの方向が機体座標系のXと同一方向としたことに注意さ
れたい．従って，式 (4.12)∼式 (4.16)は，前章のものと sinと cosが入れ代わった
ものとなる．

4.3.3 動力学モデルの導出

固定翼の影響を考慮した水平飛行モードの時に使用する動力学モデルをラグラ
ンジュ法を用いて導出する．導出過程の途中までは前章と同じなので式 (3.20)ま
では省略する．
並進力は Fξ，機体の各軸まわりに発生するトルクは τ であり，そのとき F =

[F T
ξ τT]Tとする．固定翼による揚力は LV，抗力はDV，機体の重心まわりのモー

メントがMGとする．そのときFξと τ は以下のように表せる．

Fξ =

⎡
⎢⎣ ux −DV

0

−uz − LV

⎤
⎥⎦ (4.17)

τ =

⎡
⎢⎣ u2
u3 +MG

u4

⎤
⎥⎦ (4.18)
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これより式 (3.20)は以下のようになる．

Mξ̈ +

⎡
⎢⎣ 0

0

−mg

⎤
⎥⎦ = R

⎡
⎢⎣ ux −DV

0

−uz − LV

⎤
⎥⎦ (4.19)

Jη̈ + Jr

⎡
⎢⎣ θ̇

−φ̇
0

⎤
⎥⎦Ωz + Jr

⎡
⎢⎣ 0

ψ̇

−θ̇

⎤
⎥⎦Ωx −

⎡
⎢⎣ θ̇ψ̇(Iy − Iz)

φ̇ψ̇(Iz − Ix)

φ̇θ̇(Ix − Iy)

⎤
⎥⎦

=

⎡
⎢⎣ u2
u3 +MG

u4

⎤
⎥⎦ (4.20)

ここでJrはロータの慣性モーメントである．また，各ロータの角速度ω1，ω2，ω3，
ω4を用いて，Ωx，Ωzは以下のように表せる．

Ωx = −ω1 cos θ1 − ω2 cos θ2 + ω3 cos θ3 + ω4 cos θ4 (4.21)

Ωz = ω1 sin θ1 + ω2 sin θ2 − ω3 sin θ3 − ω4 sin θ4 (4.22)

以上より固定翼による空力特性を考慮した固定翼付チルト型クワッドロータの水
平飛行のための動力学モデルは以下のようになる．

ẍ = A1
ux −DV

m
− A3

uz + LV

m
(4.23)

ÿ = A4
ux −DV

m
− A6

uz + LV

m
(4.24)

z̈ = g + A7
ux −DV

m
−A9

uz + LV

m
(4.25)

φ̈ = θ̇ψ̇
Iy − Iz
Ix

− Jr
Ix
Ωz θ̇ +

u2
Ix

(4.26)

θ̈ = φ̇ψ̇
Iz − Ix
Iy

+
Jr
Iy
(Ωzφ̇− Ωxψ̇) +

u3
Iy

+
MG

Iy
(4.27)

ψ̈ = φ̇θ̇
Ix − Iy
Iz

+
Jr
Iz
Ωxθ̇ +

u4
Ix

(4.28)

4.4 水平飛行モードの制御
水平飛行モードでは，ロータのチルト角がそれぞれ前後のものがθ1 = θ3 = π/3，

左右のものが θ2 = θ4 = 0のとき，この形態を水平飛行モードの基本形態とする．
図 4.6に水平飛行モードの機体の外観を示す．
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Fig. 4.6: Level flight mode
　

4.4.1 飛行原理

水平飛行モードではそれぞれのロータがX軸方向に発生する推力によりX軸方
向に並進運動を行う．また，Z軸方向の並進運動についてはロータ 1，3の回転速
度を等しく増減することで行う．ロータ 2，4のチルト角を逆方向に変化させるこ
とでψ角方向の回転運動を行う．ロータ 2，4の回転速度の差によりY軸方向の並
進運動と φ角方向の回転運動を行う．

4.4.2 制御器の設計

水平飛行モードにおける位置と姿勢制御を行うためにPD制御器を設計する．並
進運動のための制御入力は部分入力線形化を，姿勢運動のための制御入力はPD制
御を適用する．制御器はそれぞれ以下のようになる．

uz =
mg

A9
+ ux

A7

A9
− LV −DV

A7

A9
−m

(k13(zd − z)− k14ż)

A9
(4.29)

u2 = k15(φd − φ)− k16φ̇ (4.30)

u3 = k17(θd − θ)− k18θ̇ (4.31)

u4 = k19(ψd − ψ)− k20ψ̇ (4.32)
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ここで k13，k15，k17，k19はPゲイン，k14，k16，k18，k20はDゲイン，zd，φd，θd，
ψd はそれぞれ Z軸方向，ロール角，ピッチ角，ヨー角の目標値を表す．
また，Y軸方向の位置制御はロール角の目標値φdを変化させることで行う．P

ゲインを ky3，Dゲインを ky4，Y軸方向の目標値を ydとし，以下のように PD入
力で φdを設計する．

φd = ky3(yd − y)− ky4ẏ (4.33)

4.5 ホバリングから水平飛行への遷移計画
ホバリングモードから水平飛行に移行する遷移飛行では，ロータを機体前方に

傾けるときに鉛直上向きの推力が低下し機体が急降下する恐れがある．そこで機
体が安定して遷移飛行をするための遷移計画を提案する．遷移計画は以下の手順
で行う．第 1段階の目標チルト角は θ1 = θ3 = π/2，θ2 = θ4 = π/4であり，第 2段
階の目標チルト角はθ1 = θ3 = π/3，θ2 = θ4 = π/4である．最終的に各チルトロー
タの目標チルト角は θ1 = θ3 = π/3，θ2 = θ4 = 0であり，この状態を水平飛行モー
ドの基本形態とする．

• ホバリングモードから第 1段階への移行

各チルト角を機体前方へ傾けた時を 0とする水平飛行モードのモデルから見て，ホ
バリング制御時のロータのそれぞれのチルト角は θ1 = θ2 = θ3 = θ4 = π/2 であ
る．ホバリングモードの制御を行っているときに，X軸の正の方向に目標位置を
設定すると図 4.7に示すようにロータ 2，4を θ2 = θ4 = π/2から機体前方へへ傾
けて目標位置へ移動し始める．目標位置を離れた位置に設定するとロータ 2，4を
θ2 = θ4 = π/4まで傾けるため，X軸の正の方向の速度が大きくなる．このとき
のチルト角はホバリングモードにおけるロータ 2，4のチルト角の限界値である．
ロータ 2，4を θ2 = θ4 = π/4まで傾けた状態でX軸方向の速度が 4 m/s以上になっ
たとき，第 1段階への移行が完了する．

• 第 1段階から第 2段階への移行

第 1段階に到達した後はホバリングモードの制御から空力特性を考慮した水平飛
行モードの制御へ切り替える．そして，図 4.8に示すようにロータ 1，3を θ1 =

θ3 = π/2から θ1 = θ3 = π/3へ傾けて行く．この時，ロータ 1，3は，0.01 sごと
に 0.001 radずつ傾ける．

• 第 2段階から水平飛行への移行

　最後に図 4.9に示すようにロータ 2，4を θ2 = θ4 = π/4から θ2 = θ4 = 0へ傾け
て行く．これにより遷移飛行を終了し，これ以降は水平飛行を行う．
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Fig. 4.7: Transition from hovering to the first stage
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Fig. 4.8: Transition from the first stage to the second stage
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Fig. 4.9: Transition from the second stage to a level flight
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4.6 数値シミュレーション
ホバリングモードから水平飛行モードへ遷移可能であることを確認するために

数値シミュレーションを行う．表 4.1に機体の各パラメータを示す．ここで，固定
翼は矩形翼を用いるため，翼面積は S = bwcwによって得られる．初期値を q0 =

[x y z φ θ ψ θ1 θ2 θ3 θ4]
T = [0 0 − 5 0 0 0 π/2 π/2 π/2 π/2]Tと設定する．

チルト角 [θ1 θ2 θ3 θ4]
T を [π/2 π/2 π/2 π/2]Tから提案する遷移のためのチルト

計画に従って [π/3 0 π/3 0]Tに変化させ，この間の機体の挙動を確認する．

Table 4.1: Parameters of the airframe

Parameter Description Value Unit

g Gravitational acceleration 9.80665 m/s

m Mass 2.0 kg

l Distance 0.4 m

Ix Roll inertia 0.080 kg ·m2

Iy Pitch inertia 0.036 kg ·m2

Iz Yaw inertia 0.067 kg ·m2

Jr Rotor inerta 0.000034 kg ·m2

b Thrust factor 0.000029
d Drag factor 0.0000011
bw Wing width 0.6 m
cw Length of the cord wing 0.2 m
S Wing area 0.12 m2

a Distance from leading edge to aerodynamic center 0.05 m
h Distance from leading edge to center of gravity of aircraft 0.07 m
ρ Air density 1.205 kg/m3

4.6.1 シミュレーション結果

図 4.10から図 4.12にシミュレーションの結果を示す．遷移飛行に要した時間は
8.0 sである．図 4.10より，遷移飛行はシミュレーション開始から 1.3 s後に第 1段
階，6.5 s後に第 2段階，8.0 s後に水平飛行に達している．図 4.11より，チルト計
画に従いチルト角が変化している間，高度の急降下は起きていないが上昇してか
ら目標高度に収束している．図 4.12より，遷移飛行中の姿勢角は安定している．
遷移飛行時で高度の急降下はなく姿勢も安定しており，提案する遷移飛行のチ

ルト計画の有用性を確認できた．遷移飛行中において高度の大幅な上昇の原因と
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Fig. 4.10: Tilt angles in the case of a transitional flight

して，飛行速度の上昇により固定翼の揚力が大きくなったことと，第 1段階から
水平飛行までのPD制御器において，水平飛行モードの基本形態におけるゲインを
用いたことが考えられる．そのため，チルト計画の段階ごとにゲインを切り替え
ることで，高度の上昇が抑えられ目標高度に近づくことができると考えられる．
これによりホバリング状態から水平飛行への遷移について提案した手法を用い

てシミュレーションを行い，提案した手法の有用性を確認できた．

4.7 まとめ
本章では，固定翼付きチルト型クワッドロータは X軸方向の速度が大きくなっ

た時に揚力や抗力が発生するため，固定翼の空力特性を考慮した水平飛行モード
の動力学モデルを導出し，制御器を設計した．次に，各ロータのチルト角を変化
させてホバリングモードから水平飛行モードへ遷移するための遷移計画について
述べた．最後に，数値シミュレーションによって遷移計画に従ってホバリングモー
ドから水平飛行モードへ高度の急降下なく遷移できることを確認した．
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第5章 固定翼付きチルト型クワッド
ロータの水平飛行

5.1 はじめに
前章では，ホバリングモードから水平飛行モードへ移行するための遷移飛行に

ついて述べたが，水平飛行へ遷移した後の制御は簡易的なものであった．本章で
は水平飛行モードへ遷移した後，水平飛行を行うための制御器を設計し，固定翼
機のような旋回動作を行えることをシミュレーションにより確認する．また，固
定翼付きチルト型クワッドロータは水平移動時に固定翼により揚力を得ることで
効率的な水平飛行を行うことができると考えている．そこで，固定翼のないチル
ト型クワッドロータによってX軸方向への移動を行った場合と固定翼付きチルト
型クワッドロータによって水平飛行を行った場合でX軸方向の速度や各ロータの
回転速度を比較することにより，固定翼の影響により飛行効率を大幅に改善でき
ることを示す (72)．

5.2 固定翼付チルト型クワッドロータの再考

5.2.1 機体の構造

図 5.1は本章で考える固定翼付きチルト型クワッドロータの水平飛行時の外観を
示す．全てのロータの角度は機体前方を基準とし，全てのロータは機体の前後方
向にロータを傾けることができる．水平飛行モードにおいて，ロータのチルト角
がそれぞれ θ1 = θ3 = π/3，θ2 = θ4 = 0のときを水平飛行モードの基本形態とす
る．また，機体上方から見て反時計回りにロータ1から 4とする．ただし，旋回飛
行のためのゲイン調整を容易にするため，ロータ 2とロータ 4の回転方向が前章
までとは異なっている．水平飛行モードの基本形態においてロータからの反トル
クを打ち消すために，ロータ 1とロータ 4は時計回り，ロータ 2とロータ 3は反時
計回りに回転させる．
水平飛行モードではそれぞれのロータがX軸方向に発生する推力によりX軸方

向に並進運動を行う．また，Z軸方向の並進運動についてはロータ 1とロータ 3の
回転速度を等しく増減することで行う．Y軸方向の並進運動と φ角および ψ角方
向の回転運動はロータ 2，4のチルト角を逆方向に変化させることで行う．
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Fig. 5.1: Overview of a tilted quadrotor with a fixed-wing in the case of level flight
mode

　

5.2.2 チルト機構

図 5.2は機体の Y軸正の方向から見た場合のチルト機構の座標系を示す．チル
ト機構の座標系はロータ i (i = 1 ∼ 4)について Xiと Ziによって定義する．Zi軸
の正の方向は機体上方，Xi軸の正の方向は機体前方とし，そのとき各ロータの角
度は θiと表し，Xi軸からの傾き角を θiと定義している．

5.2.3 機体の制御入力

前章からロータ 2とロータ 4の回転方向を変更したためロータ2とロータ 4の抗
力による姿勢角への制御入力も変更する．X軸方向の制御入力を ux，Z軸方向の制
御入力を uz，ロール角，ピッチ角，ヨー角の制御入力を u2，u3，u4とする．ロー
タの推力係数を b，抗力係数を d，各ロータの角速度をω1，ω2，ω3，ω4，機体中心
から各ロータまでの距離を lとする．そして，各ロータのチルト角をθi (i = 1 ∼ 4)

とする．そのとき機体の制御入力はそれぞれ以下のように表せる．

ux = b(ω2
1cosθ1 + ω2

2cosθ2 + ω2
3cosθ3 + ω2

4cosθ4) (5.1)

uz = b(ω2
1sinθ1 + ω2

2sinθ2 + ω2
3sinθ3 + ω2

4sinθ4) (5.2)

u2 = lb(ω2
2sinθ2 − ω2

4sinθ4) + d(ω2
1cosθ1 − ω2

2cosθ2 − ω2
3cosθ3 + ω2

4cosθ4) (5.3)

u3 = lb(ω2
1sinθ1 − ω2

3sinθ3) (5.4)

u4 = lb(ω2
2cosθ2 − ω2

4cosθ4) + d(−ω2
1sinθ1 + ω2

2sinθ2 + ω2
3sinθ3 − ω2

4sinθ4) (5.5)
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5.2.4 動力学モデルの導出

本章で使用する動力学モデルについて述べる．先ほど述べたように，ロータ 2と
ロータ 4の回転方向を変更したため，ΩxとΩzが変更されている．
機体の動力学モデルをラグランジュ法を用いて導出する．ここで，機体の質量を

m，機体の各軸まわりの慣性モーメントを Ix，Iy，Izとする．重力加速度を g，固
定翼に働く揚力は LV，抗力はDV とする．ロータの慣性モーメントを Jrとする．
このとき固定翼付きチルト型クワッドロータの動力学モデルは以下のようになる．

ẍ = A1
ux −DV

m
− A3

uz + LV

m
(5.6)

ÿ = A4
ux −DV

m
− A6

uz + LV

m
(5.7)

z̈ = g + A7
ux −DV

m
−A9

uz + LV

m
(5.8)

φ̈ = θ̇ψ̇
Iy − Iz
Ix

− Jr
Ix
Ωz θ̇ +

u2
Ix

(5.9)

θ̈ = φ̇ψ̇
Iz − Ix
Iy

+
Jr
Iy
(Ωzφ̇− Ωxψ̇) +

u3
Iy

+
MG

Iy
(5.10)

ψ̈ = φ̇θ̇
Ix − Iy
Iz

+
Jr
Iz
Ωxθ̇ +

u4
Iz

(5.11)

ここで，ロータの回転の x方向成分の合計Ωxとロータの回転の z方向成分の合計，
Ωzは次のように表される．

Ωx = −ω1 cos θ1 + ω2 cos θ2 + ω3 cos θ3 − ω4 cos θ4 (5.12)

Ωz = ω1 sin θ1 − ω2 sin θ2 − ω3 sin θ3 + ω4 sin θ4 (5.13)
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5.3 ホバリングモード
ホバリングモードでは，ロータのチルト角がそれぞれ θ1 = θ2 = θ3 = θ4 = π/2

のとき，この状態をホバリングモードの基本形態とする．図 5.3はホバリングモー
ド時の機体の外観を示す．ホバリングモードでは近距離飛行のみを行うことを想
定しており，低速飛行であり固定翼による空気力は微小となる．そのため，ホバ
リングモードでは，動力学モデルにおいてLV = 0，DV = 0，MG = 0と扱うもの
と仮定する．
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X

Rotor 3

Rotor 2

Rotor 1
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θ

Fig. 5.3: Hovering mode
　

5.3.1 ホバリングモードの制御器

ホバリングモードにおける位置・姿勢制御を行うために位置zについては部分入
力線形化を，ロール及びピッチ運動については PD制御器を設計する．まず，チル
ト角を変化させずに制御可能な変数のための制御器はそれぞれ以下のようになる．

uz =
mg

A9
+ ux

A7

A9
−m

k3(zd − z)− k4ż

A9
(5.14)

u2 = k5(φd − φ)− k6φ̇ (5.15)

u3 = k7(θd − θ)− k8θ̇ (5.16)

ここで k3，k5，k7は Pゲイン，k4，k6，k8はDゲイン，zd，φd，θd はそれぞれZ
軸方向位置，ロール角，ピッチ角の目標値を表す．また，Y軸方向の位置制御は
ロール角の目標値 φdを変化させることで行う．そのため，Pゲインが ky1，Dゲイ
ンが ky2，Y軸方向の目標値が ydのとき，φdは以下のように表される．

φd = ky1(yd − y)− ky2ẏ (5.17)
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X軸方向の位置とψ角を制御するとき，ロータ 2とロータ 4のチルト角を変化
させる必要がある．従って，以下のような制御器を設計する．

ux = k1(xd − x)− k2ẋ (5.18)

u4 = k9(ψd − ψ)− k10ψ̇ (5.19)

ここで，k1, k9は Pゲイン，k2, k10はDゲインであり，xdと ψdはX軸方向とヨー
角の目標値である．ロータ 2とロータ 4のチルト角の目標値 θ2d, θ4d は以下のよう
に表される．

θ2d =
π

2
− ux − u4 (5.20)

θ4d =
π

2
− ux + u4 (5.21)

ただし，ホバリングモードでのロータ2, 4のチルト角の範囲はπ/4 ≤ θ2d ≤ 3π/4，
π/4 ≤ θ4d ≤ 3π/4である．チルト角の入力 uθ2, uθ4は以下のように表される．

uθ2 = kθ(θ2d − θ2) (5.22)

uθ4 = kθ(θ4d − θ4) (5.23)

ここで，kθは Pゲインである．また，ロータ 2とロータ 4をチルトさせたとき，推
力の上向き成分が不足することがある．そのときは，ロータ 1とロータ 3の推力
によって補う．

5.4 水平飛行モード
水平飛行モードでは，ロータのチルト角がそれぞれ θ1 = θ3 = π/3かつ θ2 = θ4 =

0のとき，この形態を水平飛行モードの基本形態とする．図 5.4に水平飛行モード
の機体の外観を示す．このモードは長距離飛行のときに使われる．そのため固定
翼から空気力の影響を受ける．

5.4.1 水平飛行モードの制御器

前章における水平飛行モードの制御ではヨー角をロータ 2とロータ 4の推力の差
で制御するとしていたが，これは回転翼機としてのクワッドロータの反トルクを
利用する制御法に基づく方法であった．本論文では固定翼付きチルト型クワッド
ロータは固定翼機のように水平飛行をすることを想定している．固定翼機が旋回
するときは機体のロール角を傾けることにより，ヨー角の向きを変えると共に横
方向へ滑るように移動する．これを固定翼付きチルト型クワッドロータの水平飛
行で実現するにはY軸方向に目標値を設定し，チルト機構によりロータ 2とロー
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Fig. 5.4: Level flight mode
　

タ 4を逆方向に傾けることでロール角を傾け，旋回動作を行うという方法が考え
られる．
水平飛行モードにおける位置と姿勢制御を行うためにPD制御器を設計する．ま

ず，z方向並進運動とピッチ運動のための制御器はそれぞれ以下のように表す．

uz =
mg

A9
+ ux

A7

A9
− LV −DV

A7

A9
−m

k13(zd − z)− k14ż

A9
(5.24)

u3 = k17(θd − θ)− k18θ̇ (5.25)

ここで k13，k17は Pゲイン，k14，k18はDゲイン，zdと θd はそれぞれ Z軸方向位
置とピッチ角の目標値を表す．
次に，x方向並進運動のための入力は抗力とのつりあい，上向きの入力と揚力，

機体高度を考慮し，以下のように与える．

ux = DV + (kxuz − LV) + k13(z − zd) + k14ż (5.26)

ここで，kxが大きいほど水平飛行の速度が大きくなる．
また，Y軸方向の位置制御はヨー角およびロール角の目標値 ψd，φdを変化させ

ることで行う．Pゲインを ky3，Dゲインを ky4，Y軸方向の目標値を ydとすると，
ψ方向の目標値は以下のようになる．

ψd = ky3(yd − y)− ky4ẏ (5.27)

これより，φ方向の目標値は次のように表すことができる．

φd = k19(ψd − ψ)− k20ψ̇ (5.28)

ロール角制御のための入力は次のように表す．

u2 = k15(φd − φ)− k16φ̇ (5.29)
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ロータ 2とロータ 4のチルト角の目標値は次のように設定する．

θ2d = θ2d0 + u2 (5.30)

θ4d = θ4d0 − u2 (5.31)

ここで，θ2d0, θ4d0は目標基本角とし，水平飛行モードではすべて 0と設定してい
る．そして，ロータ 2とロータ 4のチルト角の入力は次のように生成する．

uθ2 = kθ(θ2d − θ2) (5.32)

uθ4 = kθ(θ4d − θ4) (5.33)

5.5 数値シミュレーション
本節では，設計した制御器の有用性を確認するためにシミュレーションを行う．

また，従来のクワッドロータと比較して，固定翼を利用した水平飛行を行うこと
でエネルギー効率の面でどの程度優れているか調べるためにシミュレーションを
行う．機体パラメータは表 5.1に示す．

Table 5.1: Parameters of the airframe

Parameter Description Value Unit

g Gravitational acceleration 9.80665 m/s

m Mass 2.0 kg

l Distance 0.4 m

Ix Roll inertia 0.080 kg ·m2

Iy Pitch inertia 0.036 kg ·m2

Iz Yaw inertia 0.067 kg ·m2

Jr Rotor inerta 0.000034 kg ·m2

b Thrust factor 0.000029
d Drag factor 0.0000011
bw Wing width 0.6 m
cw Length of the cord wing 0.2 m
S Wing area 0.12 m2

a Distance from leading edge to aerodynamic center 0.05 m
h Distance from leading edge to center of gravity of aircraft 0.07 m
ρ Air density 1.205 kg/m3
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5.5.1 固定翼付きチルト型クワッドロータのY軸方向の位置制御

本章で設計した制御器により，固定翼付きチルト型クワッドロータが旋回動作を
実現できることを確認するためにシミュレーション実験を行う．ホバリングモード
から水平飛行モードへの遷移が完了した後，Y軸方向の位置を制御するため旋回動
作を行うシミュレーションである．初期値は q0 = [x y z φ θ ψ]T = [0 0 − 7 0 0 0]T

とする．旋回動作を行うためY軸方向の目標位置として y=10 mを設定した．な
お，ゲインは表 5.2に示す．

Table 5.2: Control gains for a tilted quadrotor with a fixed-wing in the case of Y-axis
control

Gain Value Gain Value

k1 0.5 k2 1.7
k3 1.0 k4 1.5
k5 4.5 k6 2.0
k7 1.8 k8 1.0
k9 1.0 k10 2.0
k11 0.5 k12 0.5
k13 0.5 k14 0.5
k15 1.5 k16 2.5
k17 10.0 k18 1.0
ky1 0.1 ky2 0.3
ky3 0.2 ky4 0.38
kθ 0.2

図 5.5から図 5.7は，固定翼付きチルト型クワッドロータがY軸方向の位置を制
御するために旋回動作を行った時の位置，姿勢，チルト角の結果を示している．図
5.5より，旋回動作中に位置 yは約 14 sの時点で 11.29 mまでオーバーシュートが
発生したが約 20 s以降は目標値付近で安定したことがわかる．また，図 5.6より，
旋回動作中の機体のロール角 φの値は±0.2 radの狭い範囲に収まっていることが
わかる．そのためチルト型クワッドロータの旋回動作は水平飛行時の安定性への
影響が少ないと考えられる．しかし，50 s経過時にヨー角に−0.016 radの誤差が
発生しており，Y軸方向の位置も 0.08 mの誤差があるため，遺伝的アルゴリズム
などの手法を用いてゲインを調整する必要がある．図 5.7より，ホバリングモード
から水平飛行モードへの遷移を完了した 8 s以降で旋回動作を行うためロータ 2の
チルト角 θ2とロータ 4のチルト角 θ4が 0 rad付近で変化していることに気づく．
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5.5.2 固定翼の有無による比較

本節では，固定翼付きチルト型クワッドロータと固定翼のないチルト型クワッ
ドロータの水平飛行のシミュレーションを行い，固定翼による飛行性能の改善に
ついて調べる．

固定翼のないチルト型クワッドロータの場合

固定翼のないチルト型クワッドロータで水平飛行を行ったときの速度や各ロー
タの回転数について調べる．固定翼のないチルト型クワッドロータにおいて機体
とロータ 2, 4をつなぐ部材の形状を円柱であるとする．文献 (73)より，円柱の物体
による抗力係数CDの値は 1.20である．それに対して図 4.4より，本研究で採用し
た固定翼の形状によるCD値はピッチ角が−0.2 ≤ α ≤ 0.2 radの範囲で最大 0.1未
満である．よって，固定翼より機体とロータをつなぐ部材のほうが空気抵抗が大
きくなると考えられる．そこで，固定翼のないチルト型クワッドロータの場合の
動力学モデルは本章で導出した式 (5.6)から式 (5.8)において揚力LV = 0とし，式
(5.10)においてモーメントMG = 0とする．また，抗力DVは円柱による抗力係数
CD = 1.20を用いてシミュレーションを行った．固定翼のない機体で飛行高度を維
持するためロータ 1とロータ 3は θi =

π
2

(i = 1, 3)で固定し，ロータ 2とロータ 4
は π

4
≤ θi ≤ 3

4
π (i = 2, 4)の範囲で動くものとする．

制御器は垂直飛行のものを使用するが，水平飛行を行うためロータ 2とロータ
4のチルト角を θi = π/4 (i = 2, 4)に固定し，X軸方向の位置とヨー角の制御を行
わないものとする．初期値は q0 = [x y z φ θ ψ]T = [0 0 − 5 0 0 0]T とする．ゲイ
ンは表 5.3に示す．

Table 5.3: Control gains for a tilted quadrotor without a fixed-wing in the case of level
flghit mode

Gain Value Gain Value

k3 1.0 k4 1.5
k5 4.5 k6 2.0
k7 1.8 k8 1.0
ky1 0.1 ky2 0.3

図 5.8から図 5.10はそれぞれ固定翼のないチルト型クワッドロータの位置，速
度，ロータの回転速度の結果を示している．図 5.9より，速度は 14 sで 10.19 m/s
に収束した．図 5.8より，速度が収束した後位置は時間に比例していることがわか
る．また，ロータ 1とロータ 3の回転速度は 427 rad/sでロータ 2とロータ 4の回
転速度は 468 rad/sであった．
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固定翼付きチルト型クワッドロータの場合

固定翼付きチルト型クワッドロータで水平飛行を行ったときの速度や各ロータ
の回転数について調べる．固定翼付きチルト型クワッドロータがホバリング状態
から遷移飛行によって水平飛行に移った後，十分な時間が経過した時の水平飛行の
速度やロータの回転速度を調べる．初期値は q0 = [x y z φ θ ψ]T = [x 0 − 7 0 0 0]T

とする．ゲインは k13 = 0.5, k14 = 0.5, k15 = 1.5, k16 = 2.5, k17 = 10.0, k18 = 1.0,
k19 = 1.0, k20 = 3.5, ky3 = 0.2, ky4 = 0.38とする．また，kx = 10である．
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図 5.11から図 5.14はそれぞれ位置，速度，ロータの回転速度および揚力と抗力
の結果を示している．図 5.12より，速度は 16.8 m/sに収束した．水平飛行を始め
て十分時間が経過し安定した飛行をしているとき，ロータ 1とロータ 3の回転速
度は 183.7 rad/sでロータ 2とロータ 4の回転速度は 151.1 rad/sであった．

5.5.3 考察

固定翼がある場合とない場合を比較すると固定翼がある場合はX軸方向の飛行
速度が 6.59 m/s大きくなった．そして，X軸方向の位置も313 mだけ伸びた．機体
の左右に取り付けているロータ 2とロータ 4の回転速度は 317 rad/sだけ減少した．
しかし，機体の前後に取り付けているロータ 1とロータ 3の回転速度は 244 rad/s
だけ減少した．固定翼がない場合の 4つのロータの回転速度の合計は1790 rad/sで
あり，これを飛行速度 10.19 m/sで割ると 175.7 rad/mであった．固定翼がある場
合の 4つのロータの回転速度の合計は669.6 rad/sであり，これを飛行速度 16.8 m/s
で割ると 39.9 rad/mであった．よって，固定翼を搭載することにより飛行距離あ
たりのロータの回転速度が 77%減少した．
固定翼の有無により水平飛行の速度とロータの回転速度を比較した結果，固定

翼がある場合のほうが飛行速度が増加しかつロータの回転速度が減少した．その
ため固定翼の効果により高速で効率的な水平飛行が可能になるといえる．
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5.6 まとめ
本章では，固定翼付きチルト型クワッドロータにおいて水平飛行時に固定翼機

のような旋回動作を行うための制御器を設計した．そして，設計した制御器により
旋回動作を行うことでY軸方向の位置制御を行えることをシミュレーションによ
り確認した．また，固定翼のないチルト型クワッドロータのX軸方向の水平移動
と固定翼付きチルト型クワッドロータの水平飛行を比較することで，固定翼の有
無による影響をシミュレーションにより調べた．その結果，固定翼がある場合には
水平飛行時の飛行速度は増加し，ロータの回転数に基づく飛行効率はは約 80%改
善することを確認した．
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第6章 結論

本論文では固定翼付きチルト型クワッドロータを制御するための方策について
提案した．まず，近年飛行ロボットの活用が様々な産業において期待されており，
実用化に向けた実証実験が行われていることについて述べた．中でも 4つのロー
タを有するためホバリング時の安定性が高い特徴をもつクワッドロータが注目さ
れていることについて述べた．その上で，運用性向上のため，固定翼機と回転翼
機の特徴を兼ね備えたハイブリッド UAVの研究について述べた．また，チルト機
構を利用することにより回転翼機のようなホバリング状態から固定翼機のような
水平飛行モードへの遷移の安定性を向上できることについて説明した．
次に，機体の特徴によって分類した無人航空機の研究について述べた．固定翼

機と回転翼機の特徴の特徴について述べた後，機体制御における自由度を拡張す
るためチルトウイングやチルトロータを搭載した無人航空機の研究について述べ
た．そして，固定翼機と回転翼機の長所を両立するいわゆるハイブリッド機に関
して，固定翼機をベースとした研究と回転翼機をベースとした研究について述べ，
チルト型クワッドロータの研究への橋渡しとした．
次に，固定翼付きチルト型クワッドロータを提案し，回転翼機として運用する

ホバリングモードのための動力学モデルを導出した．ただし，ホバリングモード
では固定翼による揚力と抗力が発生しないものとしてモデルの導出を行った．ま
た，固定翼付きチルト型クワッドロータは水平飛行時にロータの反トルクを打ち
消すため従来のクワッドロータとは各ロータの回転方向が異なるため制御に工夫
が必要である．そこで，X軸方向の位置制御とヨー角方向の姿勢制御においてチ
ルト機構を利用したホバリングモード時のための制御則を構築した．そして，チ
ルト機構を利用した切り替え制御によりX軸方向の位置およびヨー角方向の姿勢
を目標値に収束させられることを数値シミュレーションにより確認した．
次に，固定翼付きチルト型クワッドロータで回転翼機のようなホバリングモー

ドから固定翼機のような水平飛行モードへ移行するための遷移飛行について述べ
た．まず，水平飛行に移る際に水平方向の速度が大きくなり，固定翼に揚力と抗
力が発生することを考慮した水平飛行モードの動力学モデルを導出するとともに．
水平飛行のための制御器を設計した．また，遷移飛行を行う時にロータを傾ける
ことにより上向き推力が減少し，機体高度が低下することを避けるため，4つのチ
ルトロータを段階的に傾ける遷移飛行について述べた．そして，提案した手法に
より機体高度の低下を防げることを数値シミュレーションにより確認した．
最後に，固定翼付きチルト型クワッドロータの水平飛行について述べた．まず，
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固定翼機として旋回動作を行う際のゲイン調整を容易にするため前章までとはロー
タの回転方向を変更し，それに伴い動力学モデルも変更した．次に，固定翼機の
ような旋回動作を行うために水平飛行の制御器を変更し，水平飛行時の旋回動作
によりY軸方向の位置制御が可能であることを確認した．そして，固定翼のない
チルト型クワッドロータでチルトロータを機体前方に傾けることにより水平方向
へ移動する場合と固定翼に発生する揚力を利用して水平飛行を行う場合で飛行時
の各ロータの回転速度の比較を行った．固定翼の有効性を確認するために数値シ
ミュレーションを行い，固定翼のある場合にロータの回転速度が約 77%減少する
ことを確認し考察を述べた．
今後の課題について大きく分けて2つあり，まず 1つ目はハイブリッド機として

の視点からの課題である．固定翼機と回転翼機の組み合わせとしてのハイブリッ
ド機として考えると，それぞれの利点，つまりVTOL機能と長距離飛行機能の 2
点が実現できる無人機をいかに作り，いかに制御するかである．その際，VTOL飛
行から水平飛行への，あるいはその逆の水平飛行からVTOL飛行への，いわゆる
遷移飛行時に起こる揚力低下が起きないような制御戦略を考える必要がある．本
論文で考えたような，このハイブリッド機にロータ（あるいは，固定翼）のチルト
機能を導入することで，特に遷移飛行時の安定化や水平飛行時のエネルギー効率
の改善については，色々な制御方法，例えば最適制御やモデル予測制御等を導入
することで，まだ研究の余地がある．しかし，非線形最適制御や非線形モデル予測
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至難の業であること
が知られており，より有効なオンライン制御用のそのような制御方法を考えるの
も重要である．また，固定翼あるいはロータのチルト機能を導入する際の，モデ
ル化についても再考の余地がある．特に，１つのロータに対して，1自由度以上の
多自由度のチルト機能を導入すると本来，機体座標系での Z軸方向へ固定された
推力ベクトルが他のXとY軸方向へも分配されることになる．したがって，ロー
タ座標系を導入し任意方向に変更可能な推力ベクトルを機体座標系へ変換した後
で，並進運動と回転運動を評価する必要がある．
また，2つ目の課題はマルチロータの視点からの課題である．4つのロータから

なるクワッドロータ以外に，６つや８つのロータからなるヘキサコプターやオク
トコプターなどを含めた，いわゆるマルチコプターあるいはマルチロータは，最
近，物資配送としての配送手段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，上に述べたチルトロータ機
能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ようにチルトロータの
多用で，巧妙な運動をするマルチロータを構築するのも大変興味ある課題である．
特に，空中や壁面でのインフラ点検作業等への応用においては，チルトロータに
より巧妙な運動が可能となれば「痒いところに手が届く」ような作業点検がマル
チロータにより可能となる．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
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制御が不能となり墜落する可能性が大である．特に，ヘキサコプターやオクトコ
プターなどの高価なマルチロータ機による物資輸送では，ロータ故障あるいは異
常時にせめて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
ントシステムや冗長メカニズムの導入は，効率的な運用コストの維持の点で今後
重要な課題である．
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