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UAV(Unmanned Aerial Vehicle) is treated in many missions such as inspection of the building, delivering observing the place where 

people cannot enter. The conventional UAV tends to have a rigid and heavy structure, and its complexity causes high manufacturing 

and design cost. To overcome these disadvantages, we propose light flying-wing UAV with simple structure that consists of motors, 

sensors, and an electric circuit. However, the flying-wing UAV would bend during the flight due to its flexibility. In this paper, we 

clarify the dynamic characteristics of the flying-wing UAV by using ANCF (absolute nodal coordinate formulation) for the calculation 

of large deformation of the body and thin wing theory for the calculation of aerodynamic forces.  

 

１． 緒言 

固定翼型やマルチコプタなど，様々なタイプの UAV

が多種多様なのミッションに用いられるようなになっ

てきた．その中でも固定翼機は，広範囲の水平飛行を

行うことで効率良く情報の収集が可能という長所を有

しているが，定点観測や狭い範囲の観測には不向きで

ある.一方，回転翼機は特定箇所の観測情報を取得する

ことは可能だが，固定翼機と比較すると燃料消費が多

くなるという問題を抱えている[1]．これらの問題に対

して，機体の姿勢を水平から垂直へと変化させるテー

ルシッター型の UAV [2]や，可変翼型の UAV が開発さ

れるなど，固定翼型 UAV と回転翼型 UAV の特徴を併

せ持つ UAVが注目されている．しかし，遷移飛行時に

おける機体運動の非線形性等から，安定した飛行を実

現する制御系の設計は難しく，安全性が十分に保障さ

れているとは言えない．さらに，構造が複雑化する傾

向にあるため，故障率の増加は避けられない．  

そこで本研究では，小型軽量かつ簡素な構造の UAV

の開発を試みる. 開発するUAVは，薄板一枚にモータ

とアクチュエータ及び制御基板を搭載する全翼機型と

する．構造の簡素化と機体の軽量化により，コスト面

でも優れた機体となると考えられる[3]．しかし，構造的

に剛性が小さくなるため機体が変形し，飛行中に振動

が励起されてしまう[4]．そのため，薄板を用いた全翼機

型 UAV の飛行制御系を設計する際は，機体の柔軟性

を考慮する必要性がある． 

本稿では，まず，柔軟性を有する全翼機型UAVのダ

イナミクスを定式化する．梁モデルでは質量マトリク

スが単純な記述で表されることから，マルチボディ・

ダイナミクスの手法に組み込むのに適している

Absolute Nodal Coordinate Formulation(ANCF)を用い，構

造解析を行う.［5］また,空気による外力の計算には，薄

翼理論[6]を用いて算出する.これらの計算を組み合わせ

ることで機体胴体の運動解析を行う. 

 

２． 解析理論 

ANCF を用いて機体の動解析を行った。運動方程式は

(1)式で表される［5］． 

 𝐌�̈� + (𝐶𝛼𝐌 + 𝐶𝜷𝐊𝑡)�̇� + (𝐊𝑙 + 𝐊𝑡)𝐞 = 𝐐𝑓 (1) 

ただし,各変数は以下に定義する． 

 
Figure 1. Deformation of beam 
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𝐶𝛼，𝐶𝜷は減衰係数，r は位置ベクトル，𝐴𝜌は単位長さ

当たりの質量，𝑙は要素長さ, 𝐸はヤング率，𝐴は断面積

とする．𝐌,𝐊𝑙 , 𝐊𝑡については文献[5]を参照されたい． 

 

３． 𝐐𝑓の定義 

薄翼理論から i 番目要素の循環強さ𝛾𝑖を算出した
[6]． 

 

[

𝛾1
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⋯
𝛾𝑛

] = 2𝜋𝑉 [

𝐶11 ⋯ 𝐶1𝑛
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⋯
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 (2) 

 
𝐂𝑖𝑗 =

𝑒4(𝑗+1)−3 − 𝑒4𝑗−3

𝑒4𝑖−3 − 𝑥0𝑗
 (3) 

 𝑥0𝑗 = 𝑒4𝑗−3 − (𝑒4(𝑗+1)−3−𝑒4𝑗−3)/2 (4) 

ただし，𝛼は迎角，𝑛は要素数とする．各循環強さか

ら，𝑖番目要素の誘導速度𝑣𝑠𝑖を算出し，ベルヌーイの定

理を用いて翼上下面の圧力差𝑝𝑖𝑖を算出した． 

 
𝑣𝑠𝑖 = ∑ 𝐂𝑖𝑗

𝑗=𝑛

𝑗=1

𝛾𝑗 (5) 

 𝑝𝑠𝑖 = sgn(𝛼) × ((𝑣𝑠𝑖 + 𝑈𝑎)2 − (−𝑣𝑠𝑖 + 𝑈𝑎)2)𝜌/2 (6) 

,外力行列𝐐𝑓は，𝑝𝑖𝑖を用いて𝑖番目の接点にかかる空気

力を算出することで求めた. 

 

𝐐𝑓𝑖 =

[
 
 
 
 
 
(𝑝𝑠𝑖−1𝑆𝑖−1 + 𝑝𝑠𝑖𝑆𝑖) sin 𝜃𝑠𝑖

2
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2
0
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 (7) 

ただし両端の要素は，その他の要素の面積半分となる

ことから，両端の外力を次式で定義する． 

 
𝑄𝑓1 = [

𝑝𝑠1𝑆1 sin 𝜃𝑠1

2

𝑝𝑠1𝑆1 cos𝜃𝑠1

2
0 0]

𝑻

 (8) 

 
𝑄𝑓𝑛+1 = [

𝑝𝑠𝑛𝑆𝑛 sin𝜃𝑠𝑛

2

𝑝𝑠𝑛𝑆𝑛 cos𝜃𝑠𝑛

2
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𝑻

 (9) 

𝑆𝑖は𝑖番目要素面積，𝜃𝑠𝑖は𝑖番目要素角度とする． 

 

４． 数値シミュレーション 

胴体の緒言を Table 1 に示す．固定ステップを2 ×

10−6[s]とする．機体の運動方程式を数値積分すること

で，時間とともに位置や姿勢の変化を計算する． 

迎角 0.1[rad]，対気速度 1[m/s]とし，胴体の初期状態

の eの全ての要素を 0とした．Figure 2に結果を示す． 

変形序盤は，循環の影響が一番大きくなる胴体中央部

が大きく変形している．機体前端は，気流に対し

0.1[rad]に近づくにつれ，空気力による𝑦軸方向の移動

が起き難くなった.一方，胴体後端は気流に対し 0.1[rad]

より大きな角度がつくことで，𝑦軸方向により大きく移

動した．その結果，胴体の変形は中央に対して後方の

変位が大きくなった．最終的には風と平行になる姿勢

になると考えられる． 

 

 

５． 結言 

 薄翼理論と ANCFを組み合わせることで，柔軟性を

有する UAVの機体運動を表現し，動解析を行った．今

後は，胴体運動の解析を行い，機体の安定した飛行を

実現させる制御系を設計する． 
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Table 1 Specification of flexible UAV 

Young ratio 𝐸 100[GPa] 

Mass per unit length 𝐴𝜌 1.2 × 10−5[kg/m] 

Unit length 𝑙 0.02[m] 

Cross section 𝐴 1.2 × 10−5[𝑚2] 
Attenuation coefficient 𝐶𝛼 0 

Attenuation coefficient 𝐶𝜷 0 

Number of element 𝑛 10 

 

 

 

Figure 2 Time response of flexible UAV 
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