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1 はじめに

ツインロータヘリコプタは一般的なメインロータとテー

ルロータを持つヘリコプタとは異なり，機体の前後にメイ

ンロータが配置されている．一般的なツインロータヘリコ

プタはフロントロータとバックロータが逆の方向に回転す

ることで反動トルクを打ち消している．しかし，本研究で

制御対象とする Quanser 社の 3 自由度ヘリコプタはフロ

ントロータとバックロータが同じ方向に回転するので, 反

動トルクが打ち消されず, その影響は無視できない．この

実験機についてはこれまで多くの研究がなされているが,

反動トルクをモデルに含めたものは少なく，それがシミュ

レーションと実機実験の乖離を生み出していると考えられ

る [1]．そこで本研究では反動トルクを考慮したモデリン

グを行った後，それを用いたシミュレーションを行い，さ

らに実機実験を行う．

反動トルクを考慮してモデリングをすることによって

期待できる効果は 2つある．1つ目は上記のとおりシミュ

レーションと実機実験の乖離を 減らすことであり，2つ目

は機体の水平方向への運動に対する可制御性が増すのでは

ないかということである．

2 制御対象

本研究に用いる Quanser 社の 3 自由度ヘリコプタの概

略図を図 1 に示す．支持棒 AB は支点 O を中心として垂

直方向および水平方向に回転できる．基準点からの水平方

向への回転角度を λ[deg]とし，水平面を基準とした垂直方

向の回転角度を ϵ[deg] とする．さらに機体 CD は支持棒

ABを軸に回転し,水平面からの回転角度を ρ[deg]とする．

これに加えて文献 [2] をもとにした以下のパラメータを用

いてモデリングを行っていく．

Vf，Vb[V]をフロントロータ，バックロータに加える電

圧；Kf [N/V]をロータの揚力定数；Mf，Mb[kg]をフロン

トロータ, バックロータの質量；Mh[kg] をヘリコプタボ

ディの質量；Mw[kg] をカウンターウェイトの質量；La，

Lh，Lw[m]を OB間，点 Bと各ローター間，OA間の長

さ；ϵh，ϵw[rad] を点 B から点 O, 点 A から点 O への仰

角；g[m/s2] を重力加速度；At[N] をロータの反動トルク

とする．また, 機体の揚力と姿勢の回転力をそれぞれ次の

ように定める：

u1 = Kf(Vf + Vb)，u2 = LhKf(Vf − Vb)． (1)

3 モデリング

まず反動トルクのモデル化を文献 [1] を参考に行う．

ϵ = 0, λ = 0となるように実験機を静止させたとき ρの値

図 1 Quanser社のヘリコプタの概略図

は 6.7[deg]となった．反動トルクがなければ ρ = 0で静止

するはずなので，反動トルクを打ち消すために ρが非零に

なっていると考えることができる．このとき Vf , Vb はそ

れぞれ 9.6, 10.2[V]であり，対応する u1 は 2.35[N]であっ

た．揚力が生み出す支点 O周りの水平方面のトルクは

sin ρ u1La = 0.183[N ·m]， (2)

であるので，これがこの場合の反動トルク At に等しいと

考えられる．さらに，反動トルク At が揚力 u1 に対して比

例すると考えると，反動トルクを表す式は，

At = 0.07738 u1， (3)

となる．以下，at = 0.07738とする．

文献 [1]に習って Lagrangeの運動方程式で得られた系が

ゆっくり動作すると仮定し，cosρ = 1，sinρ = ρ，λ̇ϵ̇ = 0，

λ̇2 = 0，cos(ϵ − ϵh) = cosϵh + ϵsinϵh， cos(ϵ − ϵw) =

cosϵw + ϵsinϵw とおいて近似すると，

ϵ̈ = La

Jϵ
u1(t) + Lϵsϵ + atu1

Jϵ
ρ + Lϵc， (4)

ρ̈ = 1
Jρ
u2(t)， (5)

λ̈ = La

Jλ
u1(t)ρ + atu1

Jλ
， (6)

となる，ただし，

Lϵs =
MhgLasinϵh

Jϵ
+ MwgLwsinϵw

Jϵ
， (7)

Lϵc =
MhgLacosϵh

Jϵ
+ MwgLwcosϵw

Jϵ
(8)

である．

u0
1，u

0
2 を ϵ = 0，λ = 0を維持するような入力とすると，

実験より u0
1 = (9.6 + 10.2)Kf，u0

2 = 0 となった．(4) 式

の u1ρを分解して u0
1ρ+ (u1 − u0

1)ρと考え，u1 − u0
1 およ

び ρが微小だと見なすと u1ρ ≈ u0
1ρと近似でき，(4)～(6)
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は線形の方程式になる．以上より入力を u(t) = [u1 u2]
T

とし，状態変数を

x(t) = [ϵ ρ λ ϵ̇ ρ̇ λ̇]T

とすると，状態空間表現：{
ẋ(t) = Ax(t) + Bu(t) + T (t)，
y(t) = Cx(t) + Du(t)

(9)

が得られる．ただし，

A =


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0 0 0 0 0 1
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0
1
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0 0 0 0 0 0
0 −La

Jλ
u0
1 0 0 0 0

，B =



0 0
0 0
0 0
La

Jϵ
0

0 1
Jρ

at

Jλ
0

，

T = [0 0 0 Lϵc 0 0]T，C =

(
1 0 0 0 0 0
0 0 1 0 0 0

)
，D = 0

であり，また

Jϵ = MhL
2
a +MwL

2
w， (10)

Jρ = MhL
2
h， (11)

Jλ = Jϵ， (12)

である．

反動トルクをモデル化したため，B 行列の 6行目が非零

になり，水平方向への入力が得られている．そのため，水

平方向の運動に対する可制御性を増すことができたのでは

ないかと考えられる．

4 制御系設計

文献 [3] を基にして最適サーボ系の設計を行った．制御

系設計のための重み行列は試行錯誤により以下のように設

定した：

Q = diag[400 1 500 100 1 500 300 500]， (13)

R = diag[1 1]． (14)

上記の制御系を用いて制御対象をホバリングさせた後に

トラベル角 λを 10[deg]に収束させるシミュレーションの

結果と，同様の内容を実験機を使って行った結果を図 2，

図 3 に示す．ただし，図 2 は反動トルクを考慮した結果，

図 3 は反動トルクを考慮していない結果である．そして，

図の青の実線は目標値を，緑の点線はシミュレーションの

結果を，赤の破線は実機実験の結果を表す．

図 2，図 3を見比べると，反動トルクを考慮した場合の

ほうが実験とシミュレーションでの差が大きいという結果

になってしまった．しかし，反動トルクを考慮した場合の

実験結果はオーバーシュートを起こした後比較的すぐに目

標値に収束するのに対して，反動トルクを考慮していない

場合の実験結果は微妙な偏差を残したままなかなか収束し

ない．これは水平方向に対するモデルの正確さのおかげで

はないかと考えられる．

図 2 反動トルクを考慮した場合のシミュレーションと実

験結果

図 3 反動トルクを考慮しない場合のシミュレーションと

実験結果

5 おわりに

本研究では反動トルクを考慮したモデル化を行い，それ

を考慮した制御器を設計した．その後，その制御器を用い

たシミュレーションを行い，実機実験を行った．今後の課

題は反動トルクを考慮した際のシミュレーション結果と実

機実験の結果との違いを解明することである．原因として

は本来線形でない反動トルクを線形化して扱ったことと，

実験機に対してのパラメータ同定を行っていないことの 2

つが考えられる．
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