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第 1章

序論

1.1 UAVの歴史

UAV(Unmanned Aerial Vehicleまたは Uninhabited Aerial Vehicle)とは，航空機の飛行に人の

搭乗を必要としない無人航空機のことであり，ドローンと呼ばれることもある．その歴史は古く，

1918 年には世界初の UAV として固定翼機の Curtiss-Sperry Aerial Torpedo がアメリカで開発さ

れた [1, 2, 3, 4]．UAVの種類は，大きく固定翼機と回転翼機の 2つに分けられる．固定翼機は，積

載可能重量が比較的多く尚且つ長距離移動に適しており，回転翼機は，垂直離着陸性能とホバリン

グ性能を有している．原動機やアクチュエータ等の技術革新により，重量のある大型エンジンを搭

載した固定翼機から，エンジンの小型軽量化により回転翼機であるヘリコプタ型，そしてモータや

バッテリーの発達により同じく回転翼機であるマルチコプタ型へと UAV の種類や用途は拡大して

いった [5, 6, 7, 8, 9, 10]．昨今，手軽に入手が可能である小型 UAV は，1990 年代から 2000 年代

の電子機器の小型化と二次電池技術のエネルギー密度の向上により登場した [11]．世界初の市販小

型マルチコプタ型 UAVは 1989年に登場したキーエンス社 (現：アキュヴァンス社)のジャイロソー

サー E-170 と言われており，機体は 4 つのプロペラを有するクワッドコプタ型であった．その後，
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小型マルチコプタ型 UAVが幅広く認知されていくきっかけとなる機体として，2010年に Parrot社

の AR.Droneが登場した．AR.Droneは，機体にカメラが搭載されWi-Fiを用いることでスマート

フォンからの操縦とカメラ映像のリアルタイム確認が可能であった [12]．今日では当たり前になりつ

つあるカメラ機能であるが，AR.Droneの登場によりマルチコプタ型 UAVの運用可能性は広がり，

現在の UAV市場発展に繋がる [13, 14]．

1.2 UAVの市場

AR.Drone をはじめとするマルチコプタ型 UAV が登場して以降，重さ 10[kg] を超える大型のも

のから 200[g] 以下の小型のものまで様々なマルチコプタ型 UAV が存在し，UAV の大半をマルチ

コプタ型が占めるようになった．マルチコプタ型 UAVの登場により，今までのヘリコプタ型 UAV

の難しい操作や高額な導入コスト負担が解消され，UAVの利用がより手軽なものになった．マルチ

コプタ型 UAV は導入が手軽であり汎用性も高いため，空撮や輸送，農薬散布，災害対策 [15]，医

療 [16]，森林観測 [17]など様々な分野での活用が期待させれており既に運用が行われている例も存

在する．このように，様々な分野で活用が可能である期待感から，UAVに関する特許出願例も増加

している [18]．UAVの市場規模は年々右肩上がりで増加しており，2026年までには世界で 413億米

ドル，日本国内も 2025年には 6427億円もの市場規模に成長することが予想されている [19]．現に，

日本でも経済産業省が掲げる「空の産業革命に向けたロードマップ 2021」には，我が国の社会的課

題の解決に貢献する UAVの実現が示されており，UAVの社会実装を目指した各フェーズに関して

明記がなされている [20]．図 1.1に，世界の UAV市場予想と日本の UAV市場予想を示す [21]．
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図 1.1 世界の UAV市場予想と日本の UAV市場予想

1.3 コアンダ UAV

UAVの歴史として，固定翼機の UAVや回転翼機の UAVとしてヘリコプタ型 UAV，そして現在

多く活用されているマルチコプタ型 UAVについて紹介した．本論文では新しい UAVのアプローチ

として，コアンダ効果を UAVの推力向上として検討したコアンダ効果を応用した UAV（以下，コア

ンダ UAV）実現に向けたスラスト機構を提案する．提案するコアンダ UAVの基本設計を図 1.2に

示す．

1.3.1 コアンダ効果

コアンダ効果は，1800年に T. Youngにより説明されたものが最初と言われており [22]，その後，

1936年 H. Coandaにより流体力学としての認知また利用が広がった [23]．コアンダ効果とは，流体

の噴流が隣接する平面をたどり，周囲の流体を同伴して噴流と同じ方向に流れる現象である [24]．身

近に確認可能な例として，蛇口から垂直に流れる水をスプーンの凸面に接するとスプーンの曲面に
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図 1.2 コアンダ UAVの基本設計

沿って水が流れはじめることからコアンダ効果を確認をすることができる．

1.3.2 コアンダ効果と航空機

航空機の分野ではコアンダ効果の親和性が高く，H. Coanda自身も開発した航空機の実験中にター

ビンから押し出された熱風の気流が近くの表面に引き付けられていることからコアンダ効果を確認し

ている．アメリカ航空宇宙局（NASA）や日本の宇宙航空研究開発機構（JAXA）の前身である航空

宇宙技術研究所（NAL）では，ターボファンを用いた固定翼機の騒音低減を目的としてコアンダ効果

の利用がなされている [25, 26, 27]．また，回転翼機のヘリコプタにおいても，テールロータの無い

機体としてコアンダ効果を利用した NOTARヘリコプタが存在する [28]．

1.3.3 コアンダ UAVの概要

本論文におけるコアンダ効果は，噴流が周りの気流を引き込んで同方向に流れる作用およびスラス

ト機構から噴出される噴流が隣接する側面に沿って流れる作用と定義する．コアンダ UAVは，スラ
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スト機構にコアンダ効果を応用しており，スラスト機構の断面を図 1.3に示す．

図 1.3 スラスト機構断面図とコアンダ効果イメージ

機体中央部から 4つのスラスト機構に向けて空気の入力を行い，各スラスト機構より噴流を外部に

排出することで推力を得る構造となる．この流入された空気はスラスト機構全体に行きわたり，断面

図に示される上部の噴出口からリング状に機体下方向に向けて噴流が排出される．スラスト機構から

排出された噴流は，コアンダ効果により噴出口側面に沿って機体下部へと流れると同時に周りの空気

を引き込み流量を増幅させる．身近な例として，Dyson社の Air Multiplierも似た原理を用いてい

る [29, 30]．

コアンダ UAV上部では多くの空気が引き込まれることで減圧され，コアンダ UAV下部では多く

の空気が流れ込むことで加圧される．この作用は，UAVの推力として利用することが可能であると

仮定し，コアンダ UAVの飛行を実現を目指す．

コアンダ UAVは，UAVにコアンダ効果を応用することで，機体の上部から下部へと多くの体積

流量の移動が可能である．このため，図 1.4に示すような機体上部と機体下部で気圧差が生じること

が予想される．コアンダ効果の応用として，この気圧差を推力として利用することで推力の向上に寄
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与すると仮定する．

図 1.4 コアンダ UAVの流量増加作用

1.3.4 既存研究と比較

ここでは，コアンダ UAVについて既存研究の紹介と本論文が目指す UAVとの違いについて述べ

る．コアンダ効果を利用した UAV の既存研究として，ソーサー型の UAV がある [31, 32, 33, 34,

35, 36]．ソーサー型 UAVは，1つのプロペラながらコアンダ効果を利用することで，ローターの反

力を打ち消すように機体に配置されたフィンより，機体自体が回転することなく飛行することが可能

となる．また，機体下部にフラップを設けることで，前後左右方向の移動制御を実現している．本論

文で実現を目指すコアンダ UAVは，コアンダ効果の噴流が引き起こす気流の引き込み作用に着目し

ており，この作用による推力の向上について述べるため，ここで紹介したソーサー型 UAVとは異な

る新しい UAVである．
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1.4 本論文の目的

本論文では，コアンダ UAVの実現のため，外部入力での動作を前提としたコアンダ UAVとして

その検証と導出を行う．具体的には，コアンダ UAVで最も重要である推力を発生させるリング状の

スラスト機構について設計指針の確立と，可制御な制御系設計の導出および検証を目指す．設計指針

の確立は，第 2章スラスト機構の提案と自己組織化マップによる設計探索として述べる．可制御な制

御系設計の導出および検証は，第 3章コアンダ UAVの可制御性を目的とした制御系設計とモデリン

グとして述べる．

1.4.1 スラスト機構の提案と自己組織化マップによる設計探索

第 2章では，スラスト機構の提案と自己組織化マップによる設計探索について述べている．本論文

は，コアンダ UAVの実現に向けた基礎実験として，外部入力での動作を前提とした UAVを考える．

本論文で実現を目指す UAVの飛行性能は全くの未知であるため，コアンダ効果による推力への影響

について調べる必要がある．ここで，コアンダ効果の引き込み作用が UAVの推力としてどのように

影響するのかを確認するため，従来のマルチコプタ型 UAVのようなバッテリーやアクチュエータ等

の搭載を省略し，コアンダ効果の影響の差を確認し易くするため，できる限り空気流入量が多くなる

ように外部入力としてエアコンプレッサを用いた実験検証を行うこととする．

1.4.2 コアンダ UAVの可制御性を目的とした制御系設計とモデリング

第 3章では，コアンダ UAVの可制御性を目的とした制御系設計とモデリングについて述べる．こ

こでは，コアンダ UAVを可制御な制御モデルとして制御系設計の導出を考える．本論文で実現を目
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指すコアンダ UAVは，従来のマルチコプタ型 UAVと飛行のメカニズムが大きく異なるためコアン

ダ UAV独自の制御モデルが必要となる．外部入力を前提としており，アクチュエータ等の搭載は考

慮しないため，従来のマルチコプタ型 UAVのようなモータとプロペラによるローターの反力の影響

はないものとする．しかし，コアンダ UAVの一般的な普及のため，従来のマルチコプタ型 UAVと

同様な可制御なモデルとして導出することを必要とする．また，リング状に配置されたスラスト機構

の推力点を踏まえた制御モデルの設定と可制御のための制御モデルの設定を行うこととする．

1.5 本論文の位置づけと貢献

本論文では，コアンダ効果を応用した UAV 実現のためスラスト機構に関する研究について述べ

る．本論文のコアンダ UAV実現のためのロードマップと研究の位置づけは表 1.1に示す．

表 1.1 コアンダ UAV実現のためのロードマップと本論文の位置づけ

機体の設計検討 制御系の設計検討 外部入力を用いた

実機検討

従来 UAV と同等

の飛行性能

実用化のための汎

用性

スラスト

機構

自己組織化マッ

プを用いた設計

探索

- ホバリング可能な

推力の達成

- -

機体 概要設計とモデ

リング

制御可能なモデル

設計

実機の製作と動作

検証

各アクチュエータ

用機体の設計製作

素材の選定と積載

検証

制御 - 機体座標系とパラ

メータ設計，運動

方程式導出

- 実機を用いた制御

検証

外乱に強くロバス

トな制御検証

アクチュ

エータ

- - エアコンプレッサ エアコンプレッサ/

モータとプロペラ

モータとプロペラ

電源 - - 外部 外部/搭載 外部/搭載
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本論文では，表 1.1の灰色箇所で示す，機体の設計検討から制御系の設計検討そして外部入力を用

いた実機検討を行う．具体的には，機体のスラスト機構設計の探索および実機検証と，線形近似によ

る可制御モデル導出までを示す．機体設計においては，本論文で実現を目指すコアンダ効果を用いた

UAVは実際に飛行しているモデルが存在しないため，一からの機体設計検討を行う必要がある．コ

アンダ UAVの機体設計において最も重要なのは推力を発生させるスラスト機構部分の構造である．

より多く周囲の空気を引き込むような，コアンダ効果を効率良く利用可能な形状としてリング状に噴

流を配置したスラスト機構を考える．これにより，一点からの噴流よりリング状に配置した噴流は周

囲の空気に触れる面積が増加するため，より多くの周囲の空気を引き込むことが可能と考えられる．

このスラスト機構をコアンダ UAVに活用することで，機体上部から機体下部へより多くの空気の移

動が実現可能であり推力の向上に寄与すると仮定する．

本論文の目的の一つは，コアンダ UAVを一般的に幅広く活用してもらうことである．このため，

従来のマルチコプタ型 UAVと同様な可制御なモデルとして設計を行う必要がある．機体制御におい

ては，コアンダ UAVが可制御であるか不明であるため，コアンダ UAVの可制御性とそのためのモ

デル設計を考える．マルチコプタ型 UAVでは，プロペラの大きさに関わらずプロペラの中心部を推

進部分としてモデル化した運動方程式が一般的であるが，推進部分がリング状に分布しているコアン

ダ UAVの場合，新たな制御系の設計が必要である．

本論文により，コアンダ UAVの実現に向けたスラスト機構の設計指針とコアンダ UAVのための

制御系設計を示すことで，UAVの新しいモデルを提唱する．
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第 2章

スラスト機構の提案と自己組織化マップ

による設計探索

2.1 緒言

航空機の設計においては，常に重量とのトレードオフの関係が存在する．本論文で扱うコアンダ

UAVも例外ではなく，重量とのトレードオフが存在するため推進力の向上と重量の軽減の双方を考

慮した設計を行わなければならない．コアンダ UAVの設計は完全な未知であるため，既存の航空機

のような設計最適化を行うことは難しい．そのため，コアンダ UAVの設計の中でも最も重要であり

複雑な設計を有するスラスト機構に絞り，その有用な設計について考える．設計で調整可能な変数の

組み合わせは膨大であり，また 1つ 1つのモデルの設計を評価するために用いるシミュレーション解

析の計算コストも高い．このことより，全探索をすることは難しいため，コアンダ UAVのスラスト

機構設計では，限られたモデルと解析データを用いて複数目的の存在する設計探索を行う必要があ

る．本章では，このトレードオフの関係と疎な探索において自己組織化マップを用いることで設計を

進める．
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本章では，コアンダ UAV のスラスト機構の設計探索において，自己組織化マップと流体シミュ

レータを用いた設計探索とそこで得られたモデルに対する実機推力測定を行う．この実測値とシミュ

レーション上の数値の関係を示すことで探索されたモデルの有用性を示す．

本章の構成を以下に示す．

2.2では，本章における前提条件について述べる．2.3では，自己組織化マップについて述べる．2.4

では，自己組織化マップを用いた設計探索の関連研究を紹介する．2.5では，コアンダ効果を用いた

UAVの設計について，スラスト機構の探索を行うため，設計変数の設定と設計について述べる．2.6

では，2.5 で設計されたモデルに対して行う流体シミュレーション解析について述べる．2.7 では，

2.5，2.6より導出された目的変数および設計変数に自己組織化マップを用いた設計探索について述べ

る．2.8では，2.7より探索されたモデルに対応する実機を製作，各モデルの推力測定実験について述

べる．2.9では，2.8より流体シミュレーションから得られた体積流量と実機推力測定から得られた

推力の関係について述べる．2.10では，スラスト機構におけるコアンダ効果を確認，コアンダ効果に

よる推力へ寄与について述べる．2.11では，本章の考察ついて述べる．最後に 2.12では，本章のま

とめについて述べる．

2.2 前提条件

本論文では，コアンダ効果を応用した UAVの実現に向けて，外部入力での動作を前提とした UAV

として述べる．本論文で実現を目指す UAVの飛行性能は全くの未知であるため，コアンダ効果によ

る推力への影響について調べる必要がある．ここで，コアンダ効果の引き込み作用が UAVの推力と

してどのように影響するのかを確認するため，従来のマルチコプタ型 UAVのようなバッテリーやア

クチュエータ等の搭載を省略し，コアンダ効果の影響の差を確認し易くするため，できる限り空気流
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入量が多くなるように外部入力装置としてエアコンプレッサを用いた実験検証を行うこととする．

2.3 自己組織化マップ

自己組織化マップ（Self-organizing maps）とは，T. Kohonenにより提案された教師なし学習の

ニューラルネットワークアルゴリズムである [37, 38, 39, 40, 41, 42]．自己組織化マップは，目的変

数と設計変数の 2種類の変数を用いて，設計された各モデルと各変数の関係を簡単に比較可能な 2次

元のマップとして提示することで設計探索が可能となる．目的変数とは，重量や推力など目的とする

指標を変数として定めており，設計変数とは，設計における全長や全幅といった調整可能箇所を変数

として定めている．

2.3.1 2次元マップの導出

ここでは，自己組織化マップを用いた 2 次元マップの導出について説明する．自己組織化マップ

は，入力層と出力層の 2層のニューラルネットワークにより構成されたものであり，ここでは，6つ

の設計変数と 2つの目的変数の計 8次元のデータを入力とする．J 個のモデルを自己組織化マップの

結果より得られる 2次元マップとして写像する．以下，詳細な手順を示す．入力層と出力層の関係を

図 2.1に示す．

まず初めに，入力層のベクトル xj を

xj = (xj1, xj2, ..., xjp) ∈ Rp, (2.1)

と定義する．

ここで pは入力層の次元数を表し，設計変数と目的変数の個数の合計に対応する．本論文では，設
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図 2.1 自己組織化マップにおける入力層と出力層の関係

計変数を 6つ目的変数を 2つとするので p = 8となる．また，添え字 j は j 番目の候補であること

を表す．

出力層ユニットの重みmi を

mi = (xi1, xi2, ..., xip) ∈ Rp, (2.2)

と定義する．

出力層のユニット総数は，I で定義し，出力層を可視化した 2次元マップの横軸と縦軸のユニット

数を，それぞれ l と k で定義する．ここでは l × k ≤ I が成立しなければならない．添え字 iは i番

目のユニットであることを意味し，mi の各要素はランダムに初期化する．

次に，j は 1から J まで各入力ベクトルに最も近いユニット cを

c = arg min
i

(∥xj − mi∥), (2.3)

で表す．これを勝者ユニットと呼ぶ．iは 1から I までとることとする．
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次に，xj に関する勝者ユニットの重みmi を

mi(t+ 1) = mi(t) + hci(t)(xj − mi(t)), (2.4)

hci(t) = α(t)exp
(

∥rc − ri∥2

2σ2(t)

)
, (2.5)

で更新する．ここで，hci は近傍関数でありガウス関数．αは学習率，r は出力層における対象ユ

ニットの座標を表し，σ2 は近傍半径である．t は学習の回数，定められた回数までステップ 2 とス

テップ 3を繰り返す．

最後に，重みにカラースケールに反映させ，赤青等の色を付けることで 2次元マップの写像が完了

する．

2.3.2 設計探索の流れ

本章の自己組織化マップを用いた設計探索の流れを図 2.2に示す．

図 2.2 自己組織化マップを用いた設計探索の流れ

まず初めに，スラスト機構の設計変数を決定しモデルを 3DCADソフトを用いた設計を行うこと

で，いくつかのモデルを設計する．設計は，図 1.2で示したスラスト機構に基づいたモデルで行われ
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3DCADより重量も取得する．次に，各設計変数による設計後，流体シミュレータを使用してスラス

ト機構の性能を確認する．流体シミュレータでは，流入圧力を一定としてスラスト機構が周りの気流

を引き込む量を体積流量として取得する．最後に，設計されたモデルの設計変数とシミュレーション

で得られた目的変数を入力として，自己組織化マップの結果として得られる 2次元マップを用いるこ

とで設計探索を実施する．

2.4 自己組織化マップを用いた設計支援に関する研究

航空機の設計検討を行う際は，必ず重量とのトレードオフが存在する，このため多目的な設計探査

が必要となる．機体設計検討の手法として，本論文では自己組織化マップを利用する．自己組織化

マップは，設計に関する多くの調節設計変数である多次元データを 2 次元に写像することで目的と

する設計がどの設計変数の影響によるものか可視化するものである．自己組織化マップを用いた設

計探索例として，三菱リージョナルジェット（Mitsubishi Regional Jet）の航空機航空機設計があ

る [43, 44, 45]．三菱リージョナルジェットは翼の設計探索として，設計変数を設定したいくつかの

モデルの設計と，シミュレータを用いた目的変数の値の算出から自己組織化マップによる設計探索を

行っている．コアンダ UAVのスラスト機構設計においても，自己組織化マップを用いることで，膨

大な設計の組み合わせと，1つ 1つのモデルの設計を評価するために用いるシミュレーション解析の

高い計算コストによる設計探索の問題を解決可能であると考える．

2.5 コアンダ UAVの設計

ここでは，コアンダ効果を応用した UAVの設計について述べる．従来のマルチコプタ型 UAVは，

地面と平行に取り付けられたプロペラにより推進力を得ている．一方，コアンダ UAVは，機体内部
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のプロペラで発生させた噴流を図 1.3に示すスラスト機構から排出することで推進力を得ている．こ

れにより，流入空気よりも多くの空気を排出可能なモデルの設計を目指す．

2.5.1 スラスト機構の設計

スラスト機構は，機体中心部からスラスト機構へ送られる流入空気を受け取る空気流入口があり，

その流入空気をリング状に機体の下側に向けて機体外部へと噴流として放出されるような設計を行

う．噴出口には隣接する平面が存在し，噴流はコアンダ効果により隣接する平面に沿って流れ，また

噴流により生じる周りの流体が引き込まれる現象においても効率良く活用可能なように設計．スラ

スト機構の設計には 3DCADソフトの Autodesk社の Inventorを使用．スラスト機構の設計には高

さ，半径，角度，空気流入断面積（入口），空気流入断面積（中間），空気流入断面積（末端）6つの設

計変数を設定した．設計変数として定めた具体的な箇所を図 2.3に示す．これらを調整することで生

じる重量の増減，体積流量の増減を目的変数として扱う．

図 2.3 スラスト機構の設計変数

各設計変数を表 2.1の値で変化させ，計 54つのモデルを設計．

Inventorより素材の設定が可能であるため，スラスト機構の素材を一般的な樹脂素材である ABS

とした際の重量を取得．これにより，6つの設計変数と 1つの目的変数を設定．
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表 2.1 設計変数の範囲

設計変数 範囲

高さ [mm] 20, 30, 40

半径 [mm] 20, 30, 40

角度 [deg] 80, 90, 100

空気流入断面積（入口）[mm2] 断面積半分，断面積最大

空気流入断面積（中間）[mm2] 断面積半分，断面積最大

空気流入断面積（末端）[mm2] 断面積半分，断面積最大

2.6 流体シミュレーションによるモデル解析

2.5より得られた 54のモデルに対して，スラスト機構が発生させる体積流量の確認のため流体シ

ミュレータを用いた．流体シミュレータの解析にあたり，エアチューブ部品とエアコンプレッサを想

定した空気流入装置部品を作成し，スラスト機構にアセンブリしたモデルを用いて解析を実施した．

空気流入装置の設定は，2.8の実機実験で用いるエアコンプレッサと同じ 0.3[MPa]とする．アセン

ブリされたスラスト機構を図 2.4に示す．

流体シミュレータは，Autodesk社の CFDを使用，図 1.3のようにスラスト機構の噴出口から噴

流が排出されスラスト機構側面に沿いながら周りの気流を引き込むコアンダ効果の発生を確認し，そ

の際に生じる体積流量を計測する．1つのモデルの流体シミュレーション計算コストは，CPU Intel

Core i7 7th，RAM 8GBの場合，1から 2時間ほどであった．

流体シミュレーションの結果，算出された 54つのモデルの体積流量を取得．これにより，2.5で設

定された変数と合わせた 6つの設計変数と 2つの目的変数の全てが揃ったため，自己組織化マップに
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図 2.4 流体シミュレータに用いるアセンブリされたスラスト機構

よる設計探索へと進む．

2.7 自己組織化マップによる設計探索

2.7.1 スラスト機構の設計探索

2.5では，3DCADソフトよりスラスト機構の高さ，半径，角度，空気流入断面積（入口），空気流

入断面積（中間），気体流入断面積（末端）の 6つの設計変数を定めた 54つのモデルとその重量につ

いて確認し，2.6では，流体シミュレータによる各モデルの体積流量の確認を行った．

ここでは，スラスト機構の 54つのモデルに対して自己組織化マップを用いた設計探索を行う．

設計変数と目的変数を合わせた 8 次元のデータを元に 2 次元マップを示す．目的変数である体積

流量，重量の 2次元マップを図 2.5に示す．

2次元マップは，各モデルが抽象化された状態で存在しており，各変数の値が大きいものから値の

小さいものがグラデーションとして表示されている．ここでは，青色が濃いほど変数の数値が低く，

赤色が濃いほど変数の数値が高く示されている．2次元マップの座標には各モデルが含まれており，
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図 2.5 目的変数の 2次元マップ

それぞれの 2次元マップの同じ座標は同じモデルを示す．2次元マップにはグラデーションとしてモ

デル間の補間がなされているため，任意の座標に対してモデルが存在していない場合であっても連続

的な補間によりモデルの傾向を確認することが可能となる．スラスト機構の設計では，体積流量が多

く，重量が軽いつまり，体積流量の 2次元マップは赤色が濃い方，重量のマップは青色が濃い方が望

ましい設計となる．これを踏まえて 2つの 2次元マップを確認すると，図 2.5の黒い円内のエリアに

望ましいモデルが含まれていることが確認できる．

また，目的変数より探索されたエリアを設計変数の 2次元マップから確認することで，各設計変数

の体積流量への寄与や重量への寄与について考察が可能である．設計変数である高さ，半径，角度，

空気流入断面積（入口），空気流入断面積（中間），空気流入断面積（末端）の 2次元マップ出力結果

を図 2.6に示す．

設計変数の 2次元マップより，体積流量の多いとされているモデルは全体的に青色が多く分布して

おり値が低いもののように見える．実際に黒い円で囲われたモデル（探索された有用なモデルとす

る）について，流体シミュレーションの様子と 2次元マップ上での分布の関係を 4つのモデルから示

す．また，設計探索の結果で得られた黒い円外のモデル（有用でないモデルとする）についても，流
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図 2.6 設計変数の 2次元マップ

体シミュレーションの様子と 2 次元マップ上での分布の関係を 2 つのモデルから示す．各モデルの

流体シミュレーション結果の画像は，スラスト機構の引き込み作用を確認し易くするため，スラスト

機構断面の流体の様子を可視化している．

図 2.7，2.8，2.9，2.10に探索された有用なモデルを体積流量の多い順に示す．

図 2.7 探索された有用なモデル 4の流体解析と 2次元マップ分布

図 2.11，2.12に有用でないモデルを示す．

流体シミュレーションの結果より，各モデルに差はあるがスラスト機構上部でのコアンダ効果に
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図 2.8 探索された有用なモデル 22の流体解析と 2次元マップ分布

図 2.9 探索された有用なモデル 10の流体解析と 2次元マップ分布

よる流体の引き込み作用が確認できる．各モデルの体積流量および重量について表 2.2， 2.3にまと

める．

表 2.2 探索された有用なモデルの体積流量結果

モデル モデル 4 モデル 22 モデル 10 モデル 20

体積流量 [l/min] 892.2 816.7 739.3 715.0

重量 [g] 37.8 62.8 52.3 51.7

ここで，体積流量はスラスト機構の噴出口から下方に 50[mm]の位置の値を示している．自己組織

化マップにて探索されたモデルは，コアンダ UAVのスラスト機構を設計するにあたり各設計変数と
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図 2.10 探索された有用なモデル 20の流体解析と 2次元マップ分布

図 2.11 有用でないモデル 53の流体解析と 2次元マップ分布

表 2.3 有用でないモデルの体積流量結果

モデル モデル 53 モデル 17

体積流量 [l/min] 246.3 118.5

重量 [g] 130.4 66.3

の関係を確認することで，エアコンプレッサでの実験からモータとプロペラの実験まで入力が変化し

ても，ここで示した探索された有用なモデルの設計変数がスラスト機構設計の指針となる．
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図 2.12 有用でないモデル 17の流体解析と 2次元マップ分布
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2.7.2 設計比較可能な最小な設計モデルの解析

自己組織化マップの結果より，体積流量が最も多く重量が軽量なモデルとして探索された有用なモ

デル 4を示した．このモデルは，ここで設定した 54つのモデルの中で高さと半径が最も小さく，角

度 90[deg]において最も小さな設計のモデルであった．54のモデルの中で角度 90[deg]における最も

小さい設計のモデルが有用である場合，この設計探索において探索範囲が不十分であると考えられ

る．このため，角度 90[deg]において，モデル 4よりも小さな設計モデルの体積流量をモデル 4と比

較する必要がある．これにより，ここで指定される空気入力において角度 90[deg]であればより小さ

い設計が有用となるかの問題の検証を行う．ここでは，54つのモデルの設計変数外ではあるが，流

体シミュレーション解析において他のモデルと同条件で比較可能な最小なモデルを設計し，この設計

比較可能な最小な設計モデルの体積流量を確認する．ここで設計したモデルは，高さ 20[mm]，半径

10[mm]，角度 90[deg]，空気流入断面積（入口）断面積半分，空気流入断面積（中間）断面積半分，

空気流入断面積（末端）断面積半分となり，同条件下で比較可能な最小な設計となる．設計比較可能

な最小な設計モデルの流体シミュレーション結果を図 2.13に示す．

図 2.13 設計比較可能な最小な設計モデル
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解析の結果，体積流量は 308.4[l/min]，重量は 21.3[g]となり，探索された有用なモデル 4やその

他探索された有用なモデルと比較しても体積流量が大幅に少ないものであった．これにより，ここで

設計されたモデル付近よりもモデル 4付近の設計が有用であることを示したため，54つのモデル内

の設計探索が有用であることが確認された．

2.8 推力測定実験

2.7より，設計として有用と考えられるモデルの目的変数を 2次元マップにて確認し，探索された

有用なモデルについて流体シミュレーション解析より流体の様子を確認した．

ここでは，シミュレーションから得られた探索された有用なモデルの有用性について，シミュレー

ションの環境を再現したエアコンプレッサによる一定圧力の空気入力と実機の製作より，実機推力測

定を行い探索された有用なモデルの有効性について示す．

2.8.1 実験条件

ここでは，実験条件について示す．スラスト機構の構造は複雑なため，製作には水溶性サポート材

が使用可能な熱溶解積層方式のデュアルヘッドの 3Dプリンタを用いる．

また，同時に推力を測定する装置の製作を行う．推力測定には図 2.14に示す静止推力測定装置を

参考にする．

静止推力測定装置とは，モータとプロペラによる推力を測りを用いて確認するものであり，主に

モータとプロペラの組み合わせの確認に用いられている．

ここでは，この静止推力測定装置のモータとプロペラ部分をスラスト機構に置き換え，2.7で得ら

れた 4 つの探索された有用なモデルと 2 つの有用でないモデルにおけるスラスト機構の推力を確認
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図 2.14 静止推力測定装置

する．

スラスト機構の推力を確認するため，ここでは図 2.15に示すエアコンプレッサを用いる．

図 2.15 推力測定に用いるエアコンプレッサ
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本研究で用いるエアコンプレッサは，最高圧力 0.3[MPa]，制御圧力 0.2 − 0.3[MPa]，チューブ径

10[mm]であり，外付けとして 55[l]のタンクを備える．このエアコンプレッサは，圧力制御が可能で

あるため，一定圧力の空気入力としたモデルの推力確認を行う．

製作した探索された有用なモデル 4と静止推力装置を図 2.16，2.17に示す．

図 2.16 製作したモデル 4

図 2.17で示す静止推力測定装置の支点から作用点と力点の比率は 1:1である．

各モデルの静止推力測定はそれぞれ 3回行い，結果はその中間をとるような値の測定結果を示す．

2.8.2 実験結果

製作した静止推力装置とエアコンプレッサを用いて静止推力測定実験を行った．各モデルの測定結

果について，図 2.18，2.19，2.20，2.21に示す．ここで示す推力測定の実験結果は，各モデルでそれ

ぞれ 3回づつ測定した中の中間にあたる値を示したものを用いている．

各モデルの重量と推力の結果について表 2.4にまとめる．
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図 2.17 スラスト機構推力測定実験のための静止推力測定装置

表 2.4 探索された有用なモデルの推力と重量

モデル モデル 4 モデル 22 モデル 10 モデル 20

推力 [g] 441.5 423.5 339.5 313.0

重量 [g] 33.8 48.0 44.9 41.9

推力重量比 13.1 8.8 7.6 7.5
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図 2.18 探索された有用なモデル 4の静止推力

図 2.19 探索された有用なモデル 22の静止推力
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図 2.20 探索された有用なモデル 10の静止推力

図 2.21 探索された有用なモデル 20の静止推力
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2.9 体積流量と推力の関係

2.8までの解析および実験により，探索された有用なモデルのシミュレーション上の体積流量の値

と実測定上の推力の値を得ることができた．2.7で示した，探索された有用なモデルについて実機を

用いた推力測定結果と比較することで，シミュレーション上での設計探索結果の確からしさ，探索さ

れた有用なモデルの有用性を示す．シミュレーション値である体積流量と実測値である推力の関係を

図 2.22に示す．図 2.22では，各モデルのそれぞれ 3回の測定結果全てを含む．

図 2.22 体積流量と推力の関係

図 2.22では，縦軸を推力，横軸を体積流量として 4つの探索された有用なモデルをプロットされ，

プロットされた全ての点に関する回帰直線を示している．ここで示す回帰直線は，各モデルの傾向

を示すことを目的としているため切片 (0,0)としていない．図 2.22より，各探索された有用なモデ

ルは体積流量の多い場合，推力も強くなり，逆に体積流量が少ない場合，推力も減衰．回帰直線の式
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y = 0.7329x − 198.56の決定係数は R2 = 0.9315と非常に高いため，ここで示した探索された有用

なモデルにおけるスラスト機構の体積流量と推力の関係は式 y = 0.7329x − 198.56として示すこと

ができると考える．

2.10 コアンダ効果の影響と体積流量および推力の関係

ここでは，コアンダ効果の引き込みの影響を効率よく受けることで推力に寄与するとして設計探

索や推力測定を行った．54つのモデルの全てがコアンダ効果を得るものとして設計されているため，

コアンダ効果の影響の有無における比較が必要である．ここでは，スラスト機構上部を塞いだコア

ンダ効果の影響を考慮しないモデルを設計，そのモデルに対して 54つのモデルと同様に流体シミュ

レータ解析また，実機推力測定実験を行いコアンダ効果による推力寄与について確認する．

ここで設計するモデルは，探索された有用なモデル 4,22,10,20の 4つを元にスラスト機構上部を塞

いだモデルとする．スラスト機構上部を塞いだモデルの流体解析と推力測定の図 2.23，2.24，2.25，

2.26に示す．静止推力測定実験は，先ほどと同じく各モデル 3回づつ行った際の中間の値の結果を

示している．

図 2.23 スラスト機構上部を塞いだモデル 4の流体解析と推力測定

図 2.23，2.24，2.25，2.26左側の流体解析の結果を確認すると，スラスト機構上部の引き込み作用
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図 2.24 スラスト機構上部を塞いだモデル 22の流体解析と推力測定

図 2.25 スラスト機構上部を塞いだモデル 10の流体解析と推力測定

図 2.26 スラスト機構上部を塞いだモデル 20の流体解析と推力測定

が無いことが確認できる．各モデルの体積流量と推力の測定結果を表 2.5に示す．

スラスト機構上部を塞いだモデルの体積流量と探索された有用なモデルの体積流量を比較すると，

全てのモデルにおいてスラスト機構上部を塞いだモデルの体積流量の減少が確認できる．また，それ

に応じて推力の減衰も確認できる．コアンダ効果による引き込み作用により，体積流量の増加に寄与

していると言えるため，体積流量の最大化を考えることでコアンダ効果を効果的に得ることができる
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表 2.5 スラスト機構上部を塞いだモデルの体積流量と推力

モデル 上部を塞いだモデル 4 上部を塞いだモデル 22 上部を塞いだモデル 10 上部を塞いだモデル 20

体積流量 [l/min] 530.7 380.1 544.2 332.1

推力 [g] 199.8 195.7 243.0 151.7

有用なモデルとの体積流量差 [l/min] −361.5 −436.6 −195.1 −382.9

有用なモデルとの推力差 [g] −241.7 −227.8 −96.5 −161.3

と考える．スラスト機構上部を塞いだモデルの体積流量と推力の関係を図 2.27に示す．

図 2.27 スラスト機構上部を塞いだモデルの体積流量と推力の関係

スラスト機構の上部を塞いだモデルは，探索された有用なモデルと生じている現象が異なるため，

別の関係グラフとして示している．ここで，各モデルの傾向を表す回帰直線は，y = 0.2851x+ 70.26

となっており，探索された有用なモデルの回帰直線よりなだらかな角度となる．これより，コアンダ

効果を効果的に取り出すことを考慮した探索された有用なモデルは，体積流量が推力に寄与する割合

が高くなるため，本論文の自己組織化マップにより探索された有用なスラスト機構は推力に有利な設

計であると考える．
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また，探索された有用なモデルと上部を塞いだモデルの体積流量と推力の関係を図 2.28に示す．

図 2.28 コアンダ効果の影響による体積流量と推力の関係

探索された有用なモデルと上部を塞いだモデルの体積流量と推力の関係を比較することで，探索さ

れた有用なモデルはコアンダ効果を効果的に取り出し推力向上へと寄与していることが確認できる．

ここで，図 2.28の回帰直線はプラスの傾きとなるため，探索された有用なモデルはコアンダ効果を

効果的に取り出し，本スラスト機構のコアンダ効果が推力向上に寄与していることを示した．．

2.11 考察

ここでは，スラスト機構における探索された有用なモデルについてシミュレーションおよび実機実

験の双方の観点より考察を行う．

2.7では，自己組織化マップを用いた設計探索を行い，目的変数である体積流量と重量の 2つの 2

次元マップを確認することで有用なモデルを探索した．設計変数の 2次元マップを用いて探索された

有用なモデル周辺を確認すると，どの設計変数も青色に近いエリアを示していた．空気の流入圧力が
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一定である以上，モデルが大きくなるとスラスト機構全体に行きわたる圧力が減ってしまい噴出口か

ら排出される噴流の勢いも低下していると考えられる．このため，基本的には小さいモデルとして設

計するのが望ましそうであるが，追加モデルの解析より，小さすぎるモデルではスラスト機構上部か

ら引き込むことのできる面積が狭くなり，結果として体積流量が少なくなることが確認された．次

に，探索された有用なモデルの形状について確認する．探索された有用なモデルにおいて体積流量の

多いモデルは角度が 90[deg]であった．角度を付けたモデルの流体シミュレーション結果を確認する

と，角度 80[deg]は，スラスト機構上部の引き込み作用が弱まることが確認できる．角度 100[deg]の

場合は，噴流の勢いがスラスト機構のリングの外へと逃げているため，スラスト機構上部から引き

込まれる流量が少なくなっていると考えられる．高さと半径は，探索された有用なモデルより，共に

1:1近辺の比率が望ましいと考えられる．設計の都合により 1:1比率が困難な場合は，半径より高さ

の割合を増やすことで，噴流による乱流が軽減される考えられ，実際に半径の割合を増やしたモデル

よりも体積流量が増えることが探索された有用なモデル 22と探索された有用なモデル 10の比較か

ら確認された．モデル 22と比較し，モデル 10はスラスト機構のリング内で生じる乱流が目立つ．各

検証により，アクチュエータからの入力に合わせてスケールを調整した高さと半径の比率が 1:1とな

るモデルを元に，角度は 90[deg]，空気流入断面積は最小としたものが最もコアンダ効果が大きくな

るモデルであると考えられる．

2.8では，推力測定実験の結果を示している．各モデルの重量と推力の結果についての表 2.4より，

エアコンプレッサを用いた流入圧力 0.3[MPa]で一定の場合，1つのスラスト機構モデルではあるが

推力重量比が 1.0以上であるため，探索された有用なモデルが浮上可能であることが確認された．

2.9では，スラスト機構の探索された有用なモデルのシミュレーション値を実測値を用いて有用性

を示している．体積流量と推力の関係について，図 2.22を確認することで探索された有用なモデル
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において両者の関係性は高いと考えらる．ここで示されてる回帰直線式 y = 0.7329x − 198.56の決

定係数が R2 = 0.9315であることから，探索された有用なモデルにおける体積流量と推力の対応関

係はこの式を用いることができると考える．これらより，探索された有用なモデルのスラスト機構に

おける体積流量と推力には相関の関係があり，体積流量が推力に寄与していることを示した．流入

圧力一定において，体積流量の多さは周りの気流への作用度合いを示しており，ただ周りの気流が

UAVの上部から下部へと通過するだけでは推力に寄与しているとは考えにくい．このため，体積流

量と推力の関係性により，コアンダ UAV飛行に対する体積流量の作用として，機体上部の減圧また

機体下部の加圧が推力へと寄与していると考える．

2.10 では，スラスト機構に用いられているコアンダ効果が体積流量および推力にどれだけ寄与し

ているのかを示している．ここでは，新たにスラスト機構の上部を塞ぎコアンダ効果の影響が無い

ものとしてスラスト機構上部からの引き込み作用の無いモデルを設計した．ここで設計するモデル

は，探索された有用なモデルを元にスラスト機構上部を塞いだものであり，比較対象は探索された

有用なモデルとしている．上部を塞いだモデル 4 は探索された有用なモデル 4 と比較し体積流量は

361.5[l/min]減少，推力は 241.7[g]減少，上部を塞いだモデル 22は探索された有用なモデル 22と

比較し体積流量は 436.6[l/min]減少，推力は 227.8[g]減少，上部を塞いだモデル 10は探索された有

用なモデル 10と比較し体積流量は 195.1[l/min]減少，推力は 96.5[g]減少，上部を塞いだモデル 20

は探索された有用なモデル 20 と比較し体積流量は 382.9[l/min] 減少，推力は 161.3[g] 減少となっ

た．この比較結果より，コアンダ効果の影響による体積流量と推力の関係を確認し，図 2.28の回帰

直線がプラスの傾きであるため，探索された有用なモデルはコアンダ効果を効果的に取り出している

モデルであることを示した．

また，空気入力を同じ条件として，高さ 20[mm]，半径 20[mm]のシンプルなダクト構造のスラス
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ト機構をモデル 4の比較として設計した．シンプルなダクト構造であるため，コアンダ効果を効果的

に得られるような考慮はされていない．ダクト構造の流体解析のシミュレーション結果を図 2.29に

示す．

図 2.29 ダクト構造の流体解析

流体解析の結果，体積流量は 855.5[l/min]となり，モデル 4より 36.7[l/min]も少ない値であっ

た．これより，有用なモデルは同じ半径のシンプルなダクト構造よりコアンダ効果を効果的に得られ

ていると考えられる．

探索された有用なモデルのスラスト機構は，コアンダ効果による引き込み作用を効果的に得ること

ができており，コアンダ効果が推力向上に寄与していることを示した．

2.12 まとめ

本章では，コアンダ効果を応用した UAVとして，コアンダ UAVの設計概要からスラスト機構の

実機実験による探索された有用なモデルの有用性を示した．2.2では，本章の前提条件について示し

た．2.3では，自己組織化マップについて示した．2.4では，自己組織化マップを用いた設計探索の関
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連研究を示した．2.5では，コアンダ効果を用いた UAVの設計について，スラスト機構の探索を行

うため，設計変数の設定と設計について示した．2.6では，2.5で設計されたモデルに対して行う流体

シミュレーション解析について示した．2.7では，2.5，2.6より導出された目的変数および設計変数

に自己組織化マップを用いた設計探索を行い，体積流量のの多いモデルから探索された有用なモデル

4，探索された有用なモデル 22，探索された有用なモデル 10，探索された有用なモデル 20を有用な

スラスト機構として示した．2.8では，2.7より探索されたモデルに対応する実機を製作，各モデルの

推力測定実験を行い，各探索された有用なモデルの推力は，探索された有用なモデル 4は 498.0[g]，

探索された有用なモデル 22は 426.0[g]，探索された有用なモデル 10は 339.5[g]，探索された有用な

モデル 20は 313.0[g]であることを示した．2.9では，2.8より流体シミュレーションから得られた体

積流量と実機推力測定から得られた推力の関係について，体積流量の増加に伴い推力も増加する関係

を確認し，回帰直線式 y = 0.7329x− 198.56の対応関係であることを示した．2.10では，スラスト

機構におけるコアンダ効果の有無による体積流量と推力の関係を確認し，コアンダ効果と体積流量の

関係また，体積流量と推力の関係よりコアンダ効果の推力への寄与について示した．2.11では，ここ

で探索されたスラスト機構モデルより，コアンダ効果の作用が UAVの推力としての有用性であるこ

との考察について示した．
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第 3章

コアンダ UAVの可制御性を目的とした

制御系設計とモデリング

3.1 緒言

コアンダ UAV は，従来のマルチコプタ型 UAV と推進方法が異なるため，従来のマルチコプタ

型 UAVと同じ制御手法を適応することが不可能である．なぜなら，従来のマルチコプタ型 UAVは

モータとプロペラの回転により推力を得るため，各プロペラの回転速度変化によりロール，ピッチ，

ヨーの各制御が個別に行うことが可能であるが，コアンダ UAVは機体内部より得た圧縮空気をスラ

スト機構の噴出口から排出することで推力を得て飛行を行うため，従来のマルチコプタ型 UAVのよ

うにモータとプロペラが発生させるローターの反力による制御入力が存在しないため，ヨー軸の制御

が不可能となるからである．また，従来のマルチコプタ型 UAVの機体パラメータは，モータとプロ

ペラの組み合わせ 1つにつきその中心部一点の推力点として定義しているが，スラスト機構はリング

状に噴出口が存在しているため推力点の定義が異なると考える．

ヨー軸の制御入力が存在しないことにおいては，非線形系を考えることでコアンダ UAVの制御を
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試みることは可能である．しかし，本論文では，このコアンダ UAVを一般的に広く普及可能なもの

として示すことを目指しているため，UAVとして一般的に普及している従来のマルチコプタ型 UAV

と同様な制御システムとして設計する必要がある．従来のマルチコプタ型 UAVは，可制御なモデル

を用いており，現状では非線形系であるコアンダ UAVは既存の UAV制御システムを用いた制御は

不可能である．このため，従来のクワッドコプタ型 UAVと同様な線形系としてのコアンダ UAVの

制御系設計を目指す．

本章では，コアンダ UAVの線形制御実現のため，機体設計の再検討とスラスト機構における推力

点検討およびコアンダ UAV の線形近似モデル導出を行う．また，チルト角の制御への影響につい

て，チルト角度を変更させたモデルを作成し，そのふるまいを確認する．

本論文の構成を以下に示す．

3.2では，本章における前提条件について述べる．3.3では，可制御なコアンダ UAVの提案するモ

デルについて述べる．3.4では，可制御なモデルとして再設計されたコアンダ UAVの運動方程式お

よび状態方程式の導出について述べる．3.5では，3.4で導出された状態方程式を元に線形近似モデ

ルを作成し，提案モデル可制御性について述べる．3.6では，シミュレーションにて提案モデルのチ

ルト角が制御に与える影響について述べる．3.7では，本章の考察について述べる．3.8では，本章の

まとめについて述べる．

3.2 前提条件

本論文では，コアンダ効果を応用した UAVの実現に向けて，外部入力での動作を前提とした UAV

として述べる．ここでは，コアンダ UAVを可制御な制御モデルとして制御系設計の導出を考える．

本論文で実現を目指すコアンダ UAVは，従来のマルチコプタ型 UAVと飛行のメカニズムが大きく
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異なるためコアンダ UAV 独自の制御モデルが必要となる．外部入力を前提としており，アクチュ

エータ等の搭載は考慮しないため，従来のマルチコプタ型 UAV のようなモータとプロペラによる

ローターの反力の影響はないものとする．しかし，コアンダ UAVの一般的な普及のため，従来のマ

ルチコプタ型 UAVと同様な可制御なモデルとして導出することを必要とする．コアンダ UAVのリ

ング状に配置されたスラスト機構の推力点を踏まえ，制御モデルの設定と可制御のための制御モデル

の設定を行うこととする．本章では，シミュレーション簡略のためエアチューブの影響については考

慮しないものとする．

3.3 可制御なコアンダ UAV

コアンダ効果を応用した UAVのスラスト機構は，マルチコプタ型 UAVのプロペラ機構とは異な

り，モータによる機体への外力モーメントが発生しないことが特徴である．第 1章で示した図 1.2の

機体では，ヨー軸の入力が無いため制御不能になることが予想されている．コアンダ UAVからヨー

軸制御入力を得るために機体設計の再検討を行う．現状のコアンダ UAVからスラスト機構の形状を

損なわずにヨー軸の入力を得るシンプルな方法として，機体中心から点対称に傾斜させるのではな

く，左右のスラスト機構中心から線対称でチルト角方向への傾斜を検討する．スラスト機構を機体中

心から点対称に傾斜させる場合，推力の延長線上に重心が存在するためヨー軸制御単体の入力が不可

能となる．

図 3.1，3.2に，スラスト機構にチルト角を設けたチルトスラスト機構を有するコアンダ UAVの概

要を示す．
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図 3.1 チルトスラスト機構を有したコアンダ UAVの全体像

図 3.2 チルトスラスト機構を有したコアンダ UAVの正面
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3.4 運動方程式の導出

ここでは，実現を目指すコアンダ UAVの運動方程式および状態方程式について示す．最初に，コ

アンダ UAVとそのスラスト機構について可制御となるモデルの導出を述べる．次に，設計したコア

ンダ UAVの座標系の定義と各パラメータおよび信号について述べる．次に，運動方程式とスラスト

機構に関連する座標系の定義を示し，その座標系に基づいて運動方程式の導出を行う．最後に，運動

方程式の整理と，状態方程式の導出を行う．

3.4.1 座標系の定義とそれに伴うパラメータおよび信号

ここでは，チルトスラスト機構を有するコアンダ UAVの運動を記述するために必要な座標系を示

す．また，スラスト機構の推力を発生させる点の位置ベクトルについても示す．

スラスト機構が発生させる分布した推力を，複数の点における推力として近似する．リング状の推

力分布を線上に制御入力として扱うことは困難であるため，ここでは，スラスト機構が発生する推力

を 4点で近似した．1点ではなく 4点による近似とした理由は，スラスト機構の特性として入力の数

を複数設定可能であるため，拡張性を考慮し本論文では 4点近似とする．ここでは，1つのスラスト

機構に 1つの入力として検証を行うため，スラスト機構の各近似点は互いに干渉して独立には決定で

きない可能性がある．本論文では，図 3.3に示す 3つの座標系を使用した．

第 1の座標系は，地面上のある基準点を原点とし，地面に固定された右手慣性座標系 F̂ i である．

ここでは，この座標系を固定座標系と呼ぶこととする．固定座標系 F̂ i の各軸方向の単位ベクトル

îi, ĵi,と k̂i は，それぞれ北方向，東方向，鉛直方向を正の方向とするものである．第 2の座標系は，

機体の重心を原点とし，機体に固定された右手移動座標系 F̂ b である．ここでは，この座標系を機体
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図 3.3 機体の座標系とパラメータ

図 3.4 機体の座標系と信号

座標系と呼ぶこととする．ただし，慣性モーメントテンソルを簡略化するために，機体座標系の各

軸を慣性主軸と一致させることができる．機体座標系の各軸方向の単位ベクトル îb, ĵb と k̂b は，そ

れぞれ機体の前進方向，機体の右方向，機体の下降方向を正の方向にとるものである．第 3 の座標

系は，固定座標系と同じ原点を持つナビゲーション用の座標系 F̂ n である．ここでは，この座標系

をナビゲーション座標系と呼ぶこととする．ナビゲーション座標系 F̂ n の各軸方向の単位ベクトル
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în, ĵn, k̂n は，北，東，上を正の方向と想定している．各座標系の変換は以下のように行うことができ

る．最初に，固定座標系から機体座標系への変換を示す．

ここでは，固定座標系 F̂ i と機体座標系 F̂ b で表されるベクトルをそれぞれ
[
xi yi zi

]T

，[
xb yb zb

]T

とし，·T はベクトルまたは行列の転置を表す．この 2つのベクトルの関係は，回転

行列 Rを用いて表すことができる．


xb

yb

zb

 = R


xi

yi

zi

 , (3.1)

ここで回転行列 Rは，次のように与えられる [46]．

R =


CθCψ CθSψ −Sθ

−CϕSψ + SϕSθCψ CϕCψ + SϕSθSψ SϕCθ

SϕSψ + CϕSθCψ −SϕCψ + CϕSθSψ CϕCθ

 . (3.2)

Cθ, Sθ は，それぞれ cos(θ(t)), sin(θ(t))を示す．この回転行列は，航空機でよく用いられる Z-Y-X

オイラー角（ヨー，ピッチ，ロールの各システム）である．したがって，ϕ(t), θ(t), ψ(t)はそれぞれ，

ロール角，ピッチ角，ヨー角を示す．Rは直行行列である．転置行列 RT は，Rの逆行列となる．こ

の逆行列を用いて，F̂ b から F̂ i への変換も同様に表現できる．次に，固定座標系からガイド座標系

への変換について説明する．ここでは，F̂ n の
[
xn yn zn

]T

で表されるベクトルを考えると，F̂ i

と F̂ n のベクトルの関係は，


xi

yi

zi

 = Mk̂


xn

yn

zn

 , Mk̂ =


1 0 0

0 1 0

0 0 −1

 . (3.3)



第 3章 コアンダ UAVの可制御性を目的とした制御系設計とモデリング 51

と示せる．図 3.3と図 3.4は，チルトスラスト機構を有するコアンダ UAVのパラメータ，信号，

機体座標系を示している．図 3.3 の C1,C2,C3,C4 の 4 つの円は，コアンダ効果を利用したスラス

ト機構を表している．ここでは，スラスト機構の近似的な推力点を考える．これらの推力は，各 Ci

に対して fi,1, fi,2, fi,3, fi,4 で表される．同様に，各スラスト機構に 4つの推力が存在する点を Ti,j，

各スラスト機構の中心 Ci を Oc
i と定義する．推力を発生させている各点 Ti,j の機体座標系における

位置ベクトルを求め，運動方程式における外力モーメントの導出に利用した．前述のように，スラス

ト機構は各スラスト機構の中心を通り îb 方向に軸周りに回転しているため，ヨー方向の入力を得る

ことができる．

ここで，スラスト機構 C1 が，îb 方向に軸回転していないと仮定し，回転した T1,1 に対応する点

を T′
1,1 と定義する．このとき，体座標系の原点 Ob から T′

1,1 への位置ベクトル r′
1,1 は，次式で求め

られる．

r′
1,1 = ObT′

1,1 = ObOc
1 + Oc

1T′
1,1. (3.4)

次に，スラスト機構 C1 を îb 軸と平行な軸を中心に回転させる．このとき，機体座標系の原点 Ob

から T1,1 への位置ベクトル r1,1 は次式で求められる．

r1,1 = ObT1,1 = ObOc
1 +R−ηOc

1T′
1,1, (3.5)

ここで，R−η は，îb の軸を中心とした回転を表す回転行列を示し，次のように与えられる．
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R−η =


1 0 0

0 Cη Sη

0 −Sη Cη

 . (3.6)

Cη, Sη はそれぞれ cos η, sin η を示す．したがって，r1,1 は次のように表される．

r1,1 =


(l − r)Cµ

(l − rCη)Sµ

rSµSη

 . (3.7)

同様に，それぞれの近似推力を発生させる点の位置ベクトルは，次のようにして得ることができる．

r1,2 =


lCµ − rSµ

lSµ + rCµCη

−rCµSη

 , r1,3 =


(l + r)Cµ

(l + rCη)Sµ

−rSµSη

 , r1,4 =


lCµ + rSµ

lSµ − rCµCη

rCµSη

 , (3.8)

ここで，ri,j , i, j = {1, 2, 3, 4}は，機体座標系の原点 Ti,j から推力が発生する点 Ob への位置ベク

トルを表す．スラスト機構 C2,C3,C4 は，スラスト機構 C1 に対して，それぞれ îb,Ob, ĵb を中心に

線対称または点対称となる．したがって，残りのスラスト機構の位置ベクトルは，次のように表せる．

r2,i = Mîr1,i, r3,i = Mî,ĵr1,i, r4,i = Mĵr1,i, i = {1, 2, 3, 4}, (3.9)

ここで，Mî,Mî,ĵ ,Mĵ は，各軸に対する対称性のある動きを表す一次変換行列で，次のように表す

ことができる．

Mî :=


1 0 0

0 −1 0

0 0 1

 ,Mî,ĵ :=


−1 0 0

0 −1 0

0 0 1

 ,Mĵ :=


−1 0 0

0 1 0

0 0 1

 . (3.10)
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3.4.2 運動方程式

ここでは，機体座標系における運動方程式の導出について説明する．慣性系におけるニュートンの

運動方程式を以下に示す．運動方程式は，並進運動の方程式と回転運動の方程式で構成されており，

次のように表される．

MB
d

dt
vi(t) = F i(t), (3.11)

d

dt
hi(t) = Qi(t), (3.12)

ここで，MB はコアンダ UAVの質量を表し，vi(t),F i(t),hi(t),Qi(t)はそれぞれ，固定座標系か

ら見た機体の速度，機体に作用する外力，角運動量，トルクによる外力モーメントを表す．次に，機

体座標系で成立する運動方程式を導く．姿勢制御を考える上では，機体座標系で構成された運動方

程式を用いる方が便利であるため，ここでは主にこの運動方程式を用いている．なお，移動するター

ゲットシステムに見かけ上の力や慣性力を加えても，運動方程式は成立するので注意が必要である．

機体座標系での運動方程式は，次の式で表される．

MB

(
d

dt
v(t) + ω(t) × v(t)

)
= F (t), (3.13)(

Jb
B
d

dt
ω(t) + ω(t) × Jb

Bω(t)
)

= Q(t), (3.14)

ここで，JbB は機体座標系における機体の慣性モーメント行列であり，v(t),ω(t),F (t),Q(t)はそ

れぞれ機体座標系における速度ベクトル，角速度ベクトル，外力ベクトル，機体のトルクによる外力

モーメントを表し，×はベクトル積を表す．上記の式は下記の式のように書き換えることができる．

まず，式の左辺について記述する (3.13)．機体座標系から見た機体重心の速度ベクトル v(t)と角速
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度ベクトル ω(t)は次のように定義できる．

v(t) :=


u(t)

v(t)

w(t)

 , ω(t) :=


p(t)

q(t)

r(t)

 . (3.15)

この場合，式の左辺 (3.13)は次のように表される．

d

dt
v(t) + ω(t) × v(t) =


d
dtu(t) + q(t)w(t) − r(t)v(t)

d
dtv(t) + r(t)u(t) − p(t)w(t)

d
dtw(t) + p(t)v(t) − q(t)u(t)

 . (3.16)

次に，機体座標系において機体に加わる外力 F (t)を求める．機体に加わる外力は，スラスト機構

のコアンダ効果による推力 FC(t)と，機体に作用する重力 Fg(t)の 2つの部分からなる．まず，スラ

スト機構のコアンダ効果による推力 FC(t)を求める．このコアンダ効果による推力 FC(t)は，初め

から機体座標系で求めることができる．点 Ti,j , i, j = {1, 2, 3, 4}から発生する推力を Fi,j(t)とする

と，推力は図 3.4より，以下の式で表すことができる．

Fi,j(t) = R−η


0

0

−fi,j(t)

 , Fk,j(t) = Rη


0

0

−fk,j(t)

 , (3.17)

i = {1, 4}, j = {1, 2, 3, 4}, k = {2, 3}, R−η = RT
η . (3.18)

したがって，スラスト機構のコアンダ効果による推力 FC(t)は，これらのベクトルの和として次の

ように表すことができる．
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FC(t) =



0

Sη

4∑
i=1

(−f1,i(t) + f2,i(t) + f3,i(t) − f4,i(t))

−Cη
4∑
i=1

(f1,i(t) + f2,i(t) + f3,i(t) + f4,i(t))


. (3.19)

次に，機体に作用する重力 Fg(t)を求める．機体に採用する重力 Fg(t)は，固定座標系から求めた

後，回転行列を用いて本体座標系に変換することができる．固定座標系で機体に作用する重力 F i
g(t)

は次のようにして求めることができる．

F i
g(t) =


0

0

MBg

 , (3.20)

ここで，g は重力加速度を表す．したがって，機体座標系における重力による外力 Fg は次のよう

に表される．

Fg(t) = RF i
g(t) =


−MBgSθ

MBgSϕCθ

MBgCϕCθ

 . (3.21)

したがって，式の右辺 (3.13)は次のように表す．

F (t) = FC(t) + Fg(t) :=


Fx(t)

Fy(t)

Fz(t)

 . (3.22)

ここで，Fx(t), Fy(t), Fz(t)は次のように与えられる．

Fx(t) := −MBgSθ, (3.23)
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Fy(t) := Sη

4∑
i=1

(−f1,i(t) + f2,i(t) + f3,i(t) − f4,i(t)) +MBgSϕCθ, (3.24)

Fz(t) := −Cη
4∑
i=1

(f1,i(t) + f2,i(t) + f3,i(t) + f4,i(t)) +MBgCϕCθ. (3.25)

次に，式の左辺 (3.14)は次のように書き換えられる．

Jb
B は次のように定義される．

JbB :=


Jx 0 0

0 Jy 0

0 0 Jz

 . (3.26)

このとき，式の左辺 (3.14)は次のように表される．

(
Jb

B
d

dt
ω(t) + ω(t) × Jb

Bω(t)
)

=


Jx

d
dtp(t) + (Jz − Jy) q(t)r(t)

Jy
d
dtq(t) + (Jx − Jz) p(t)r(t)

Jz
d
dtr(t) + (Jy − Jx) p(t)q(t)

 . (3.27)

最後に，機体座標系において機体に加わる外力モーメント Q(t)を求める．なお，機体にかかる外

力モーメントは，以下のように推力が発生した地点からの推力 Fi,j(t)とその位置ベクトル ri,j のベ

クトル積を用いて求めることができる．

Q(t) =
4∑
i=1

4∑
i=1

ri,j × Fi,j(t) :=


Qx(t)

Qy(t)

Qz(t)

 , (3.28)

ここで，Qx(t), Qy(t), Qz(t)は次のように与えられる．

Qx(t) :=
4∑
i=1

αi(−f1,i(t) + f2,i(t) + f3,i(t) − f4,i(t)), (3.29)
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Qy(t) :=
4∑
i=1

βi(f1,i(t) + f2,i(t) − f3,i(t) − f4,i(t)), (3.30)

Qz(t) :=
4∑
i=1

γi(−f1,i(t) + f2,i(t) − f3,i(t) + f4,i(t)), (3.31)

ここで，αi, βi, γi, i = {1, 2, 3, 4}は次のように与えられる．



α1 := (l − rCη)CηSµ − rS2
ηSµ,

α2 := (lSµ + rCηCµ)Cη + rS2
ηCµ,

α3 := (l + rCη)CηSµ + rS2
ηSµ,

α4 := (lSµ − rCηCµ)Cη − rS2
ηCµ,

(3.32)



β1 := (l − r)CηCµ,

β2 := (lCµ − rSµ)Cη,

β3 := (l + r)CηCµ,

β4 := (lCµ + rSµ)Cη,

(3.33)



γ1 := (l − r)SηCµ,

γ2 := (lCµ − rSµ)Sη,

γ3 := (l + r)SηCµ,

γ4 := (lCµ + rSµ)Sη.

(3.34)

3.4.3 状態方程式

運動方程式の各項は先に成立しているので，それらを並べることでチルトスラスト機構を有するコ

アンダ UAVの状態方程式を得ることができる．本論文では，パラメータ µを µ = 45°に固定してい

る．さらに，αi, βi, γi, i = {1, 2, 3, 4}は次のように表される．


α5 := (l − rCη)CηSµ − rS2

ηSµ = α1 = α4,

α6 := (l + rCη)CηSµ + rS2
ηSµ = α2 = α3,

(3.35)
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β5 := (l − r)CηSµ = β1 = β2,

β6 := (l + r)CηSµ = β3 = β4,

(3.36)


γ5 := (l − r)SηSµ = γ1 = γ2,

γ6 := (l + r)SηSµ = γ3 = γ4.

(3.37)

また，回転行列を更新するためのオイラー角の微分方程式を以下のように示す．

d

dt
ε(t) =


p(t) + (q(t)Sϕ + r(t)Cϕ)Tθ

q(t)Cϕ − r(t)Sϕ

(q(t)Sϕ + r(t)Cϕ) 1
Cθ

 , (3.38)

ここで，ε(t)は次のように表される．

ε(t) :=


ϕ(t)

θ(t)

ψ(t)

 . (3.39)

Tθ は tan(θ(t))である．

以上の準備を経て，この機体の運動方程式は次のようにまとめられる．

E′ d

dt
x(t) = f(x(t),u(t)), (3.40)

ここで，E′ は次のように表される．

E :=



MBI3 0 0 0

0 Jb
B 0 0

0 0 I3 0

0 0 0 RMk̂


(3.41)
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I3 は，3次元の単位行列である．さらに，x(t),u(t),f(x(t),u(t))は次のように表される．

x(t) :=



v(t)

ω(t)

ε(t)

xn(t)


, u(t) := (ui) , i = {1, 2, . . . , 7}, (3.42)

u1(t) :=
4∑
i=1

(f1,i(t) + f2,i(t) + f3,i(t) + f4,i(t)) , (3.43)

u2(t) := (−f1,1(t) + f2,1(t) + f3,1(t) − f4,1(t)) + (−f1,4(t) + f2,4(t) + f3,4(t) − f4,4(t)) , (3.44)

u3(t) :=
3∑
i=2

(−f1,i(t) + f2,i(t) + f3,i(t) − f4,i(t)) , (3.45)

u4(t) :=
2∑
i=1

(f1,i(t) + f2,i(t) − f3,i(t) − f4,i(t)) , (3.46)

u5(t) :=
4∑
i=3

(f1,i(t) + f2,i(t) − f3,i(t) − f4,i(t)) , (3.47)

u6(t) :=
2∑
i=1

(−f1,i(t) + f2,i(t) − f3,i(t) + f4,i(t)) , (3.48)

u7(t) :=
4∑
i=3

(−f1,i(t) + f2,i(t) − f3,i(t) + f4,i(t)) , (3.49)

f(x(t),u(t)) := (fi(x(t),u(t))) , i = {1, 2, . . . , 12}, (3.50)

f1(x(t),u(t)) := MB (−q(t)w(t) + r(t)v(t) − gSθ) , (3.51)

f2(x(t),u(t)) := MB (−r(t)u(t) + p(t)w(t) + gSϕCθ) + Sη (u2(t) + u3(t)) , (3.52)

f3(x(t),u(t)) := MB (−p(t)v(t) + q(t)u(t) + gCϕCθ) − Cηu1(t), (3.53)

f4(x(t),u(t)) := − (Jz − Jy) q(t)r(t) + α5u2(t) + α6u3(t), (3.54)

f5(x(t),u(t)) := − (Jx − Jz) p(t)r(t) + β5u4(t) + β6u5(t), (3.55)

f6(x(t),u(t)) := − (Jy − Jx) p(t)q(t) + γ5u6(t) + γ6u7(t), (3.56)

f7(x(t),u(t)) := p(t) + (q(t)Sϕ + r(t)Cϕ)Tθ, (3.57)

f8(x(t),u(t)) := q(t)Cϕ − r(t)Sϕ, (3.58)
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f9(x(t),u(t)) := (q(t)Sϕ + r(t)Cϕ) 1
Cθ
, (3.59)

f10(x(t),u(t)) := u(t), (3.60)

f11(x(t),u(t)) := v(t), (3.61)

f12(x(t),u(t)) := w(t). (3.62)

実際の制御では，制御入力 u(t)から推力 fi,j(t), i, j = {1, 2, 3, 4}を得ることが必要である．制御

入力 u(t)から推力 fi,j(t), i, j = {1, 2, 3, 4}の導出を検討するため，u(t)を行列形式で表すと次のよ

うになる．

u(t) = Mfuf(t), (3.63)

ここで，Mfu,f(t)は次のように表される．

Mfu :=



1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1

−1 0 0 −1 1 0 0 1 1 0 0 1 −1 0 0 −1

0 −1 −1 0 0 1 1 0 0 1 1 0 0 −1 −1 0

1 1 0 0 1 1 0 0 −1 −1 0 0 −1 −1 0 0

0 0 1 1 0 0 1 1 0 0 −1 −1 0 0 −1 −1

−1 −1 0 0 1 1 0 0 −1 −1 0 0 1 1 0 0

0 0 −1 −1 0 0 1 1 0 0 −1 −1 0 0 1 1



(3.64)

f(t) :=



f1(t)

f2(t)

f3(t)

f4(t)


, fi(t) :=



fi,1(t)

fi,2(t)

fi,3(t)

fi,4(t)


, i = {1, 2, 3, 4}. (3.65)

この場合，式 (3.63)は劣決定システムとなる [47]．しかし，係数行列Mfu のランク rank (Mfu)

は 7であり，行フルランクであることが示せる．したがって，f(t)の解は不定であるため，何らか



第 3章 コアンダ UAVの可制御性を目的とした制御系設計とモデリング 61

の条件を追加しなければ解は決定しない [48]．一般的には，解 f(t)の 2ノルムの 2乗を最小化する

ことが多く，その場合，ラグランジュ乗数法を用いて一般化逆行列を用いた閉形式の解を導くことが

できます．近年では，近似値の 0ノルムや 1ノルムを用いてスパースな解が導出できる場合が増えて

いる．

3.5 線形近似モデルと分析

ここでは，導き出された状態方程式の線形近似と線形近似モデルに基づく解析を示す．状態方程式

の線形近似は，動作点付近での機体の動きを考えることで検討できる．まず， 3.5.1では，機体の動

きを検討する近傍の状態である動作点を導出する．次に， 3.5.2では，操作点の近傍で成立する線形

近似を導出する．最後に， 3.5.3では，導出した線形近似モデルの制御性について述べる．

3.5.1 動作点の導出

ここでは，ホバリング状態からの微小な変位の運動を考えることで，航空機の動作点 (xe, û)を導

出する．ここで，xe = 0である．したがって，f(xe,u(t))は次のように表される．
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f(xe,u(t)) =



0

Sη (u2(t) + u3(t))

MBg − Cηu1(t)

α5u2(t) + α6u3(t)

β5u4(t) + β6u5(t)

γ5u6(t) + γ6u7(t)

0

0

0

0

0

0



. (3.66)

この場合，与えられた式が 0T である入力 u(t)は，ûとなる．すなわち，以下の連立代数方程式の

解が動作点の制御入力 ûとなる．

Sη (u2(t) + u3(t)) = 0, (3.67)

Cηu1(t) = MBg, (3.68)

α5u2(t) + α6u3(t) = 0, (3.69)

β5u4(t) + β6u5(t) = 0, (3.70)

γ5u6(t) + γ6u7(t) = 0. (3.71)

機体の対称性の構造から，f1,i(t) = f2,i(t) = f(t) = f3,i(t) = f4,i(t) は連立代数方程式の解とみ

なすことができる．このとき，ui(t) = 0, i = {2, 3, 4, 5, 6, 7}となり，式 (3.67)と式 (3.69) - (3.71)

が成立すると言える．最後に，式 (3.68)より，u1(t) = MBg/Cη が連立代数方程式の解となる．した

がって，チルトスラスト機構を有するコアンダ UAVの動作点は次のように表すことができる．
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x(t) = xe = 0, (3.72)

u(t) = û, (3.73)

û = ue + ∆u(t), (3.74)

ue =
[
MBg
Cη

0 . . . 0
]T

. (3.75)

3.5.2 線形近似

導き出された動作点の近傍では，モデルは次のように線形に近似することができる．

E′′ d

dt
∆x(t) = A′∆x(t) +B′∆u(t), (3.76)

ここで，∆x(t),∆u(t)は，演算点からの差分を表す．∆x(t) = x(t) − xe,∆u(t) = u(t) − ue ま

た，E′′, A′, B′ は次のように表すことができる．

E′′ = E′|x(t)=xe,
u(t)=û

=



MBI3 0 0 0

0 Jb
B 0 0

0 0 I3 0

0 0 0 Mk̂


, (3.77)

A′ =
(
a′
ij

)
, B′ =

(
b′
ij

)
, (3.78)

a′
ij = ∂fi (x(t),u(t))

∂xj

∣∣∣∣x(t)=xe,
u(t)=û

, (3.79)

b′
ij = ∂fi (x(t),u(t))

∂uj

∣∣∣∣x(t)=xe,
u(t)=û

. (3.80)

この場合，行列 E′′ は非特異点であるため，方程式の左辺からその逆行列を掛け合わせることで状

態方程式を得ることができる．また，式の予測として，x(t),u(t)は，x(t) := ∆x(t),u(t) := ∆u(t)
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と書き換えることができる．

d

dt
x(t) = Ax(t) +Bu(t), (3.81)

ここで，A,B は次のように表されます．

A = E′−1A′ (3.82)

=



0 0 0 0 0 0 0 −g 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0 g 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0

0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 1 0 0 0 0 0 0

1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0

0 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0

0 0 −1 0 0 0 0 0 0 0 0 0



,

B = E′−1B′ (3.83)
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=



0 0 0 0 0 0 0

0 Sη/MB Sη/MB 0 0 0 0

−Cη/MB 0 0 0 0 0 0

0 α5/Jx
α6/Jx 0 0 0 0

0 0 0 β5/Jy
β6/Jy 0 0

0 0 0 0 0 γ5/Jz
γ6/Jz

0 0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0 0



.

3.5.3 可制御性解析

本論文の目的は，上記で提案したモデルと導出した方程式が可制御であるかを確認することであ

る．提案モデルの可制御性は可制御性行列を用いることでで確認することができる．可制御性の結

果，可制御性行列のランク条件より導出された線形近似モデルが η ̸= 0 で可制御であることを確認

した．

3.6 シミュレーション

ここでは，パラメータ η が線形近似の制御に与える影響について検討する．まず，シミュレーショ

ン実験による比較を容易にするために，線形近似モデルに適用する制御系を 3.6.1 に提示する．次

に， 3.6.2では，実施したシミュレーションの結果を示す．
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3.6.1 制御システム設計

シミュレーションによる応答を比較するために，適切なコントローラを用いて機体を安定させる．

シミュレーションを行うにはシステムが不安定であるため，そのままでは応答の比較が困難である．

そこで，比較に用いるシステムを安定化させるために，適切な制御器を用意した．同様の理由で，制

御システム設計を簡単にするため，全ての状態変数 x(t)が測定可能であることを前提としている．

ここでは，最適制御に基づく線形二次レギュレータ (LQR)と線形二次積分 (LQI)制御法を比較の

ための制御システムとして選択した [49, 50]．制御可能なパラメータである η は，水平方向と垂直方

向の両方に推力を分配するため，その効果はペイロードと姿勢制御のトレードオフとして現れること

が予想される．そのため，シミュレーションにおける制御対象は，地上から浮上しホバリング能力を

維持しつつ，高度とヨー角の点でステップ基準入力に追従するように設計する必要がある．そこで，

2つの最適制御手法である LQR制御と LQI制御の 2つの最適制御法を併用する．LQR制御や LQI

制御の最適制御には，設計パラメータとして評価関数の重み行列を指定する必要がある．なお，この

重み行列の値は，η の値に関わらず共通にする必要がある．これにより，シミュレーション結果の差

はパラメータ ηのみに依存することになり，応答を比較することでパラメータ ηの影響を容易に検討

できることが報告されている．LQR制御系や LQI制御系の設計では，導出した線形近似の状態方程

式を 2つのサブシステム Σ1,Σ2 に分解する．つまり，二つのサブシステム xn(t), yn(t), ϕ(t), θ(t)が

存在する．LQR制御の場合は Σ1，LQI制御の場合は zn(t), ψ(t)，Σ2 となる．この 2つのサブシス

テムに対して，それぞれ LQR制御系と LQI制御系を設計する．導出された状態方程式の線形近似

は，以下のように互いに干渉しない 2つの独立したサブシステム Σ1,Σ2 に分解することができる．
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Σ1 :


d

dt
x1(t) = A1x1(t) +B1u1(t),

y1(t) = C1x1(t),
(3.84)

Σ2 :


d

dt
x2(t) = A2x2(t) +B2u2(t),

y2(t) = C2x2(t),
(3.85)

ここで，x1(t),u1(t),y1(t),x2(t),u2(t),y2(t)は次のように表される．

x1(t) :=



xn(t)

u(t)

θ(t)

q(t)

yn(t)

v(t)

ϕ(t)

p(t)



, u1(t) :=



u2(t)

u3(t)

u4(t)

u5(t)


, y1(t) :=

xn(t)

yn(t)

 , (3.86)

x2(t) :=



zn(t)

w(t)

ψ(t)

r(t)


, u2(t) :=


u1(t)

u6(t)

u7(t)

 , y2(t) :=

zn(t)

ψ(t)

 . (3.87)

(3.88)

係数行列は次のように表される．
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A1 =



0 1 0 0 0 0 0 0

0 0 −g 0 0 0 0 0

0 0 0 1 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 1 0 0

0 0 0 0 0 0 g 0

0 0 0 0 0 0 0 1

0 0 0 0 0 0 0 0



, (3.89)

B1 =



0 0 0 0

0 0 0 0

0 0 0 0

0 0 β5/Jy
β6/Jy

0 0 0 0

Sη/MB Sη/MB 0 0

0 0 0 0

α5/Jx
α6/Jx 0 0



, (3.90)

C1 =

1 0 0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 1 0 0 0

 , (3.91)

A2 =



0 −1 0 0

0 0 0 0

0 0 0 1

0 0 0 0


, (3.92)

B2 =



0 0 0

−Cη/MB 0 0

0 0 0

0 γ5/Jz
γ6/Jz


, (3.93)
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C2 =

1 0 0 0

0 0 1 0

 . (3.94)

これらのサブシステムにおいて，LQRおよび LQIの制御構造を図 3.5，3.6に示す．各制御器の

ゲインK1,K2 は，それぞれ以下の評価関数 J1, J2 を最小化することで，最適化問題の解として得る

ことができる．

J1 =
∫ ∞

0

(
x1(t)TQ1x1(t) + u1(t)TR1u1(t)

)
dt, (3.95)

J2 =
∫ ∞

0

(
z(t)TQ2z(t) + u2(t)TR2u2(t)

)
dt, (3.96)

ここで，z(t)は，z(t) =

[
x2(t)T e(t)T

]T

, e(t) = r(t) − y(t)であり，r(t)は，参照入力であ

る．なお，ここでは簡略化のため，適当な次元の単位行列として Q1, R1, Q2, R2 を用いている．

図 3.5 ブロック線図: Σ1 with LQR

3.6.2 シミュレーション結果

Matlabと Simulinkを用いて，外乱やコアンダ UAVの初期状態を設定せず，基準入力 r(t)をス

テップ入力として垂直方向 0.1[m]とヨー軸方向 π/12[rad]のシミュレーションを実施した．さらに，
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図 3.6 ブロック線図: Σ2 with LQI

制御を可能にするためのパラメータとして，η の 4 つのパラメータ η = {15, 30, 45, 60} を用いた．

ただし，η = 0（第 1章で示したコアンダ UAVの設計概要）は，η ̸= 0と同じ条件で比較できないた

め，ここでは η = 0は実施していない．

本章では，LQRなどの制御系を設計する際に，同じ評価関数を用いて異なる値の η の制御結果を

比較しているが，η = 0の場合には，線形近似モデルが制御不能となり，LQRや LQIの制御系を設

計することができない．したがって，η = 0 の場合は，η ̸= 0 と同じ条件で比較することができな

いため，この条件でのシミュレーションは実施していない．各 η とその他のパラメータは表 3.1 に

示す．

表 3.1 機体パラメータ

η = 15° η = 30° η = 45° η = 60°

MB [kg] 3.00 × 10−1 3.00 × 10−1 3.00 × 10−1 3.00 × 10−1

Jx [kg m2] 2.08 × 10−3 2.14 × 10−3 2.23 × 10−3 2.32 × 10−3

Jy [kg m2] 4.15 × 10−3 4.07 × 10−3 3.97 × 10−3 3.88 × 10−3

Jz [kg m2] 2.16 × 10−3 2.15 × 10−3 2.14 × 10−3 2.13 × 10−3
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このパラメータは，3DCADソフト Autodesk社の Inventorより算出された値である．ここでは，

有効数字を 3桁として扱う．ここで示すチルトスラスト機構を有するコアンダ UAVのモデルは，ス

ラスト機構を回転による質量は変わらないものとして設計されている．そのため，各 η においては，

全てのモデルで質量が等しくなる．

このとき，η に対する制御ゲインK1,K2 の設計値は以下の通りである．

η = 15[deg] :

K1 =



0 0 0 0 0.599 0.827 2.61 0.376

0 0 0 0 0.801 1.195 4.84 0.995

−0.361 −0.535 2.13 0.428 0 0 0 0

−0.933 −1.39 5.51 1.11 0 0 0 0


, (3.97)

K2 =


2.00 −1.50 0 0 −1.00 0

0 0 0.648 0.402 0 −0.361

0 0 1.68 1.04 0 −0.933

 , (3.98)

η = 30[deg] :

K1 =



0 0 0 0 0.772 1.03 2.85 0.319

0 0 0 0 0.636 0.972 4.28 0.993

−0.361 −0.537 2.15 0.435 0 0 0 0

−0.933 −1.39 5.55 1.12 0 0 0 0


, (3.99)

K2 =


2.02 −1.55 0 0 −1.00 0

0 0 0.637 0.382 0 −0.361

0 0 1.65 0.988 0 −0.933

 , (3.100)

η = 45[deg] :
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K1 =



0 0 0 0 0.876 1.13 2.69 0.211

0 0 0 0 0.482 0.756 3.69 1.01

−0.361 −0.539 2.18 0.449 0 0 0 0

−0.933 −1.39 5.64 1.16 0 0 0 0


, (3.101)

K2 =


2.08 −1.66 0 0 −1.00 0

0 0 0.633 0.376 0 −0.361

0 0 1.64 0.972 0 −0.933

 , (3.102)

η = 60[deg] :

K1 =



0 0 0 0 0.912 1.12 2.08 0.0198

0 0 0 0 0.410 0.632 3.21 1.04

−0.361 −0.544 2.26 0.482 0 0 0 0

−0.933 −1.41 5.85 1.25 0 0 0 0


, (3.103)

K2 =


2.19 −1.91 0 0 −1.00 0

0 0 0.632 0.373 0 −0.361

0 0 1.63 0.965 0 −0.933

 . (3.104)

このときの閉ループ系の極を表 3.2に示す．

シミュレーションは以下の設定で実施する．シミュレーション結果を図 3.7，3.8，3.9，3.10，3.11

に示す．図 3.7と 3.8は，それぞれサブシステム Σ2 の入力 u1(t)と出力 zn(t)を示している．図 3.9

と 3.10はサブシステム Σ2 の入力 u6(t)と u7(t)を示し，図 3.11は出力 ψ(t)を示している．

スラスト機構をパラメータ η で傾斜させると，垂直方向の動きに寄与する推力が減少する．した

がって，同じレベルの応答性能を確保するためには，η の値を増加させたときに，入力 u1(t) を増

加させ，入力 u6(t), u7(t)を減少させることが必要である．実際，図 3.7，3.9，3.10を確認すると η

の値が大きいほど，図 3.7 に示すように u1(t) の入力値が大きくなり，図 3.9， 3.10 が示すように

u6(t)，u7(t)の入力値が小さくなる．これらは予想された動作と一致する．また，図 3.8，3.11を確
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表 3.2 閉ループシステムの極

η = 15[deg] η = 30[deg] η = 45[deg] η = 60[deg]

8*Σ1 −1.00 −1.00 −1.00 −1.00

−1.00 −1.00 −1.00 −1.00

−2.21 + 2.22i −2.21 + 2.22i −2.20 + 2.23i −2.19 + 2.24i

−2.21 − 2.22i −2.21 − 2.22i −2.20 − 2.23i −2.19 − 2.24i

−2.21 + 2.22i −2.24 + 2.20i −2.33 + 2.13i −2.53 + 1.93i

−2.21 − 2.22i −2.24 − 2.20i −2.33 − 2.13i −2.53 − 1.93i

−28.8 −26.3 −22.0 −15.9

−57.7 −51.4 −42.4 −32.7

6*Σ2 −0.867 + 0.501i −0.866 + 0.500i −0.866 + 0.500i −0.866 + 0.500i

−0.867 − 0.501i −0.866 − 0.500i −0.866 − 0.500i −0.866 − 0.500i

−0.879 + 0.528i −0.882 + 0.536i −0.886 + 0.559i −0.866 + 0.636i

−0.879 − 0.528i −0.882 − 0.536i −0.886 − 0.559i −0.866 − 0.636i

−3.06 −2.716 −2.15 −1.44

−14.8 −28.72 −40.8 −50.2

認すると，zn(t)は η の値が大きいほど僅かに到達が遅くなるが，ψ は η の値の変化による影響はほ

とんど見られなかった．
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図 3.7 垂直方向の制御入力 u1(t)
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図 3.8 垂直方向の制御出力 zn(t)
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図 3.9 ヨー軸方向の制御入力 u6(t)
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図 3.10 ヨー軸方向の制御入力 u7(t)
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図 3.11 ヨー軸方向の制御出力 ψ(t)
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3.7 考察

ここでは，可制御なモデルとしてスラスト機構をチルトさせたコアンダ UAVの可制御性とシミュ

レーションについて考察する．

本章では，ヨー軸方向の制御入力確保のため，スラスト機構をチルト角に傾斜させたモデルの提案

した．このモデルの可制御性の確認のため，3.4，3.5より運動方程式の導出から線形近似を行い，可

制御性解析の結果チルト角 η が 0でない限り可制御であることを示した．3.6では，スラスト機構を

チルトさせた可制御なコアンダ UAVについて制御シミュレーションを行った．ここで，チルト角 η

が 15[deg]，30[deg]，45[deg]，60[deg]においての制御のふるまいを確認した．チルト角 ηの変化は，

垂直方向の動きとヨー軸方向の動きの入力と出力の間のトレードオフであることを示した．具体的に

は，η の変化による入力 u1(t)の変化は，入力 u6(t)，u7(t)と比較して非常に大きいため，η による

垂直方向の推力低下が機体の垂直方向の制御入力に与える影響は，ヨー軸方向の制御入力に比べて大

きいと考えられる．また，出力では，zn(t)の変化が ψ(t)と比較して顕著であるため，η による垂直

方向の推力低下が機体の垂直方向の可動性に与える影響はヨー軸方向の可動性に比べて大きいと考え

られる．ここでは，シミュレーション環境にてコアンダ UAVの可制御のモデルを示した．空気の外

部入力を前提としているため，入力用のエアチューブ等の影響についても検討する余地があり今後の

課題である．

3.8 まとめ

本章では，可制御を目的としたコアンダ UAVのモデリングと運動方程式の導出を行い，可制御な

コアンダ UAVとしてチルトスラスト機構を有するコアンダ UAVを示した．また，線形モデルの近
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似を行いシミュレーションによりチルトスラスト機構を有するコアンダ UAVの制御応答を示した．

3.2では，本章の前提条件について示した．3.3では，可制御なコアンダ UAVの提案するモデルにつ

いて示した．3.4では，可制御なモデルとして再設計されたコアンダ UAVの運動方程式および状態

方程式の導出について示した．3.5では，3.4で導出された状態方程式より線形近似モデルを作成し，

提案した可制御モデルの可制御性について示した．3.6では，提案した可制御モデルのチルト角が制

御に与える影響について，チルト角 η が 15[deg], 30[deg], 45[deg], 60[deg]の場合の制御シミュレー

ションより示した．3.7では，提案した可制御モデルのチルト角の制御への影響を垂直方向の制御入

出力グラフとヨー軸方向の制御入出力グラフの比較による考察について示した．
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第 4章

結論

本論文では，コアンダ効果を応用した UAV実現のため，スラスト機構に関する研究を行った．コ

アンダ UAVの実現のため，外部入力での動作を前提とした UAVについて，未知であったコアンダ

UAVにおけるスラスト機構の設計指針の提示と，線形近似モデルの導出より可制御なモデルの確認

を行い，シミュレーションよりコアンダ UAVを可制御なモデルとして実現した．具体的には，スラ

スト機構の設計において，各モデルの重量の違いとコアンダ効果による体積流量の違いの 2つを目的

変数として設計探索を行う必要があるため，複数の目的変数の比較が可能な自己組織化マップを用い

たモデルの探索を行い，シミュレーション上で探索された有用なモデルの実機を製作，スラスト機構

の推力を測定することでスラスト機構のコアンダ効果による推力の向上と探索された有用なモデルを

シミュレーションと実機の両面で有用性を示した．また，一般的な普及を考慮し可制御なコアンダ

UAVの制御モデルを導出する必要があるため，スラスト機構にチルト角を有するコアンダ UAVモ

デルを提案し線形近似モデルとして導出，可制御性解析より可制御であることを確認，チルト角を設

けたことによる応答性能への影響をシミュレーション上で示した．

第 1章では，新しい UAVのアプローチとしてコアンダ効果を応用した UAVについて説明，コア
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ンダ UAV実現のため設計概要と外部空気入力によるスラスト機構の設計制御検討について示した．

まず，UAVについてその歴史から UAVの種類や昨今の活用事例，それに伴う市場規模について示

した．次に，流体の現象であるコアンダ効果について解説し，航空機への利用例についても示した．

これより，一般的に多く普及しているクワッドコプタ型 UAVを基にコアンダ効果の特性を組み合わ

せた新しい UAVのアプローチであるコアンダ UAVを示した．コアンダ UAVについて，機体の概

要とコアンダ効果によって期待される効果について示し，本論文の目的，位置づけと貢献について示

した．

第 2章では，コアンダ UAV実現のため，自己組織化マップを用いたスラスト機構の設計探索を行

い，有用なスラスト機構モデルを提案した．コアンダ UAVの飛行において，スラスト機構による機

体周りの空気の移動が重要であると考えるため，スラスト機構から得られる体積流量が多く，また軽

量なモデルの探索を検討した．設計探索に伴い，探索対象となるモデルを設計する必要があるため，

3DCADと流体シミュレータを用いて 54のモデルの設計と流体解析を行い，各モデルの変数を示し

た．設計探索には，自己組織化マップを用いて体積流量と重量の比較を 2次元マップより実施し，有

用なモデルの含まれるエリアと 4つの探索された有用なモデルと 2つの有用ではないモデルについて

示した．探索された有用なモデルについて体積流量と推力の関係を確認するため，3Dプリンタより

モデルを製作し，エアコンプレッサと静止推力測定装置を用いた実機推力測定実験を実施，推力 [g]

と体積流量 [l/min]の関係を線形回帰で示した．スラスト機構のコアンダ効果の影響と体積流量と推

力の関係を確認するため，探索された有用なモデルを元にスラスト機構上部を塞いだモデルを設計

し，探索された有用なモデルとスラスト機構上部を塞いだモデルの体積流量と推力を確認した．上部

を塞いだモデルは探索された有用なモデルと比較し体積流量と推力が大幅に減少していることを示し

た．この比較結果より，コアンダ効果の影響による体積流量と推力の関係を確認し，回帰直線がプラ
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スの傾きであるため，探索された有用なモデルはコアンダ効果を効果的に取り出しているモデルであ

ることを示した．また，体積流量と推力の関係より，コアンダ効果によるスラスト機構上部の引き込

み作用が推力向上に寄与していると考える．

第 3章では，コアンダ UAVの制御のため，可制御なモデルを目的としたモデル設定と線形近似モ

デルの導出を行い，線形制御可能なコアンダ UAVを提案した．第 1章で示したコアンダ UAVの設

計概要は，ヨー軸の入力を得ることができないことを示し，従来のマルチコプタ型 UAVと同様に可

制御なモデルとして制御系を設計するため，提案するスラスト機構をチルトさせたコアンダ UAVに

ついて示した．提案した可制御なコアンダ UAVについて，座標系の設定とパラメータおよび信号の

定義を行い，機体座標系における運動方程式の導出について示した．次に，動作点の導出を行い線形

近似モデルの式を示した．これより，提案モデルの可制御性を可制御性行列より確認し，本論文のコ

アンダ UAVが可制御となることを示した．チルト角における制御の影響とモデルの制御応答を確認

するため，最適制御によるシミュレーションより 15[deg]，30[deg]，45[deg]，60[deg]のチルト角の

制御信号の入力と出力について示した．

以上の提案より，シミュレータにおけるコアンダ UAVの推力検討と線形近似モデルの確立が示さ

れたことで，アクチュエータを考慮した実機体での飛行制御も考えられる．本論文は，新しい UAV

のアプローチとしてコアンダ効果を応用した UAVの実現を目指し，表 1.1の灰色箇所で示す，機体

の設計検討から制御系の設計検討そして外部入力を用いた実機検討について示した．

本論文では，スラスト機構の実機推力測定実験に外部入力装置としてエアコンプレッサを用いた

が，小型高出力なモータとプロペラの組み合わせや軽量で強度の高いカーボン等の素材を用いるこ

とで内部入力のエアチューブやケーブルを必要としないコアンダ UAV実現が考えられる．例えば，

現状の小型高出力モータとして，出力 3.2[kPa]，質量 49[g] の Dyson V9 モータを用い，コアンダ
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UAVのアクチュエータとしての搭載を考える．第 2章で示したモデル 4のスラスト機構を例とする

と，その体積流量は 423.5[l/min]となり，図 2.22の式を用いて推力を計算すると 111.82[g]となる

ため，モデル 4の重さに基づき重量推力比を計算すると 1.35となる．上記の例では，モデル 4のス

ラスト機構単体と Dyson V9 モータのみの限定的な組み合わせではあるが十分な浮力が得られてい

ることが確認できる．更なるコアンダ UAVの実用性の検討として，飛行制御用のユニットやバッテ

リーの搭載による重量増加を考慮し，1つのスラスト機構で 250[g]，4つ合わせて 1[kg]の推力を目

指す場合，60[kPa]の出力のあるモータとプロペラの組み合わせが望まれる．

最後に，本論文では，新しい UAVのアプローチとしてコアンダ UAVを示し，その実現のため設

計したスラスト機構の妥当性とスラスト機構に適した制御系の設計について示した．このスラスト

機構は，モータとプロペラを搭載した場合，搭載位置が機体内部となるため，既存のマルチコプタ

型 UAVとは異なるプロペラの露出の無い UAVとなることが期待される．また，飛行に用いるアク

チュエータも既存の UAVとは異なり圧縮された空気の利用が考えられる．今後，UAV活用はより

広がり，人々の身近な場面で利用されることも増していくことが考えられる．本論文で示したコアン

ダ UAV実現に向けて提案したスラスト機構は，圧縮空気を利用したプロペラの露出の無い UAVで

あり，将来の UAVにおける飛行のためのアプローチの 1つの可能性である．
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