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1 はじめに
電動垂直離着陸型機,通称 eVTOL(electrical vertical take-

off and landing) は, 都市での三次元の空域を効率的に利用
することで地上の交通渋滞を改善したり, 輸送に革新を与
え,近年注目を集めるモビリティの一つである. 中でも複数
のプロペラを所持し翼性能の向上を図るようなコンセプト
の機体は, 多くの企業が研究開発を進めその実用化に向け
て取り組んでいる. そこでティルトローター型の eVTOL
を制御対象として考えると, 制御課題としては, 緊急時や
動力停止時の着陸安定性, 非線形性を有した機体の運動に
対するパイロットコントロールを用いた安定飛行性, の確
保が挙げられる. これらに対して制御系の設計を行うにあ
たり, 着陸安定性に関して言えばオートローテーションの
導入と最適制御理論を用いた安定着陸や, 飛行安定性に関
して言えばゲインスケジューリング制御やその他非線形性
に対応可能な制御則を用いた安定飛行などが具体的なミッ
ションとして掲げられる. 本研究では eVTOL 機体に対し
て飛行安定性を確保できるような制御則を提案し, 各種の
状態を提案手法を用いて目標値へ追従させ, 制御系の設計
を行なう. 先行研究としては文献 [1]を参照されたい.

2 対象機体
モデリング対象となる eVTOL 機体を図 1 として示す.
機体概要詳細は参考文献の文献 [2]内を参照されたい.

3 モデリング
機体質量を m, 並進速度ベクトルを V, 総力ベクトルを

Ftotal,回転角速度ベクトルを ωとすると運動方程式は以下
のように表せる.

mV̇ = Ftotal − ω × V 　 (1)

慣性ベクトルを I,総モーメントベクトルを Mtotal とすると
回転の運動方程式は以下のように表せる.

Iω̇ = Mtotal − ω × Iω　 (2)

図 1 eVTOLモデル (hyundai : S-A1)

Ftotal は, 空気力の項, 重力場による力の項, 推進機や姿勢
維持機による力の項, を用いて以下のように表せる. ただ
し, 各種空力係数 Cx,Cy,Cz, 動圧 q, 主翼面積 S , 各種角度
ϕ, θ, ψ,重力加速度 g,質量 m,各プロペラ推力 Ti,プロペラ
取付角 δTi を用いるものとする.
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Mtotal は, 空気力のモーメント項, 推進機姿勢維持機によ
るモーメント項, を用いて以下のように表せる. ただし, 各
種空力モーメント係数 Cl,Cm,Cn,動圧 q,主翼面積 S ,翼長
b, 空力平均翼弦 c, 各プロペラ推力 Ti, 制御効率行列 MCA1

を用いる.
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制御効率行列MCA1は, 前方プロペラ重心位置dx f , dy f , dz f
と後方プロペラ重心位置 dxr, dyr, dzr, プロペラ取付角 δTi ,
プロペラトルク定数kmを用いて以下である.
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4 問題設定
本研究の具体的な設定として, 完全なホバリングの状況

を仮定 (η = 1) し, 舵角等の操作は発生しないものとする.
また, 今後の遷移飛行シミュレーションを見据えて本研究
では垂直飛行シミュレーションを行うものとする. 以上の
状況設定における状態空間表現を以下に示す.
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問題設定としては, システム (6) に対して適当なトルク入
力を加えて, 機体姿勢に関する状態量であるオイラー角の
目標値追従を実現したい.

5 INDI制御則
INDI(非線形インクリメンタル動的反転) 制御則の概要
としては, 制御入力に非線形性を反転要素で相殺する部分
をもうけて目標値入力を機体のダイナミクスに非依存なも
のとして決定できるということである. 本研究のモデルに
対する INDI制御則に基づいた制御入力の算出内容を以下
に示す.
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(7)式で導入した新たな制御効率行列 MCA2 は以下のよう
に表せる.

MCA2 =


MCA1(1, 1) MCA1(1, 2) MCA1(1, 3) MCA1(1, 4)
MCA1(2, 1) MCA1(2, 2) MCA1(2, 3) MCA1(2, 4)
MCA1(3, 1) MCA1(3, 2) MCA1(3, 3) MCA1(3, 4)

sin (θ + δT1 ) sin (θ + δT2 ) sin (θ + δT3 ) sin (θ + δT4 )

 (8)

また, 制御入力 T(= u) は (7) 式の制御入力増分 ∆T (=
T − T0)を用いて以下のように導出される.
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上記より, (7) 式内における各種要求角速度と垂直速度,
それぞれの初期値を設定できれば制御入力を決定できるこ
とがわかった. また, INDI法によって理論上は非線形性の
影響を受けることなく要求値への追従を図ることができる.

6 制御系設計
INDI制御則の採用によって,制御入力内で用いる要求値
は機体の運動とは独立に算出しても問題ないと言える. そ
こでオイラー角とその 1階微分,その 2階微分,また,オイ
ラー角の目標値を用いて要求値を決定する. 要求値 (仮想入
力)導出のために採用する線形コントローラを以下に示す.

ṗrequired = Kϕ(ϕreference − ϕ)+ Kϕ̇(ϕ̇reference − ϕ̇)+ Kϕ̈(ϕ̈reference)
(10)

q̇required = Kθ(θreference − θ) + Kθ̇(θ̇reference − θ̇) + Kθ̈(θ̈reference)
(11)

ṙrequired = Kψ(ψreference−ψ)+Kψ̇(ψ̇reference− ψ̇)+Kψ̈(ψ̈reference)
(12)

設計ゲインは先行研究における値を改変した. 系の概要を
図 2として示す. 赤線は系の独立性を表す.

7 シミュレーション結果
随所での仮定に基づき INDI 制御則を用いて目標オイ
ラー角値への追従を目指す. 目標値は 0とする. シミュレー
ション結果を図 3として示す.

Control
Allocation

Linear
Control

Aircraft
Model

Pilot
Command
Filtering

+
-

Inversion

1

𝑆
𝐾2

+
-

+
-

+
-

+
+

𝐾3
1

𝑆

𝜙
𝜃
𝜓
ℎ

𝜙
𝜃
ሶ𝜓
ሶℎ 𝑐𝑜𝑚𝑚𝑎𝑛𝑑𝑒𝑑

𝜙
𝜃
𝜓
ℎ 𝑟𝑒𝑓𝑒𝑟𝑒𝑛𝑐𝑒

𝑇1
𝑇2
𝑇3
𝑇4

ሷ𝜙
ሷ𝜃
ሷ𝜓
𝑟𝑒𝑓𝑒𝑟𝑒𝑛𝑐𝑒

ሶ𝜙
ሶ𝜃
ሶ𝜓
𝑟𝑒𝑓𝑒𝑟𝑒𝑛𝑐𝑒

ሶ𝜙
ሶ𝜃
ሶ𝜓

𝜙
𝜃
𝜓

𝜙
𝜃
𝜓

𝑟𝑒𝑓𝑒𝑟𝑒𝑛𝑐𝑒

ሶ𝑝𝑟𝑒𝑞𝑢𝑖𝑟𝑒𝑑
ሶ𝑞𝑟𝑒𝑞𝑢𝑖𝑟𝑒𝑑
ሶ𝑟𝑟𝑒𝑞𝑢𝑖𝑟𝑒𝑑

図 2 系の概要

図 3 シミュレーション結果

8 おわりに
本研究では遷移飛行時における飛行安定性確保のための
先駆けとして垂直飛行時におけるシミュレーションを行っ
た. 結果としては, INDI制御則を用いて垂直飛行時におけ
る機体姿勢の安定化を実現できた. しかし,各種オイラー角
に対してそれぞれ独立した目標値を与え, それぞれの値に
追従させることが完全にはできていない. 今後の展望とし
て, 非線形が顕著に現れる遷移飛行過程における INDI 制
御則を用いた制御系設計, eVTOLの実機実装を見据えた詳
細なモデリングと設計,が考えられる.それらによってパイ
ロット入力を効果的に機体のダイナミクスに反映させるこ
とができれば同様に姿勢安定化を図ることができる.
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