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Abstract: Although drones are used for a wide variety of applications, their basic shape remains largely unchanged. However, it is 

possible to further improve functionality and reduce costs by designing drones for various applications. This research aims to make it 

easy for anyone to operate the drone by designing a control system in which the pilot operates the drone by inputting commands. 

 

１． はじめに 

 近年，ドローンは様々な企業・大学等で研究・開発

が進んでいる．用途は多岐にわたるが，基本形状には

ほとんど変化がない．この点に着目し，様々な用途に

応じたドローンの設計方法を検討することで更なる機

能性の向上やコスト削減が可能になると考えている． 

 本研究ではこれまでの研究でドローンの安定性が向

上するとされる条件である重心に対して上方に抗力の

中心が位置し，プロペラが重心より下方に位置すると

いう条件を用い，さらに操縦者がコマンド入力でドロ

ーンを操作する制御系の設計を行うことで誰もが簡単

に操縦できるようにすることを目指している．ここで

は高度を保持したまま，姿勢角を変化させる制御則の

設計を行い，シミュレーションによる評価を行う． 

 

２． ドローンの解析モデル 

 飛行シミュレーションは三次元で行う．解析に用い

るモデルと座標系を Fig.1 に示す．Figure1 は機体の

重心に対して上方に抗力の中心が位置し，プロペラが

重心より下方に位置している場合を示している． 

 

Figure1．Simulation model and coordinate system 

３． 運動方程式 

 Figure1 に示したモデルの運動方程式は，式(1)～

(6)に示す 6本の連立微分方程式[1]で表される． 

 

�̇� = 𝑅𝑉 − 𝑄𝑊 

    +
1

𝑚
(−𝑚𝑔 sin 𝜃 − 𝐷𝑣 cos 𝛼 cos 𝛽 + 𝐷𝜔𝑦) 

(1) 

�̇� = 𝑃𝑊 − 𝑅𝑈 

    +
1

𝑚
(𝑚𝑔 sin 𝜙 cos 𝜃 − 𝐷𝑣 sin 𝛽 − 𝐷𝜔𝑥) 

(2) 
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𝑚
{𝑚𝑔 cos 𝜙 cos 𝜃

− 𝐷𝑣 sin 𝛼 cos 𝛽 − (𝐹1 + 𝐹2 + 𝐹3 + 𝐹4)} 

(3) 
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{𝑄𝑅(𝐼𝑦𝑦 − 𝐼𝑧𝑧) + (−𝐹1 − 𝐹2 + 𝐹3 + 𝐹4)𝑙𝑦

− 𝐷𝑣 sin 𝛽 ℎ1 − 𝐷𝜔𝑥
ℎ1} 
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�̇� =
1
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{𝑅𝑃(𝐼𝑧𝑧 − 𝐼𝑥𝑥) + (𝐹1 − 𝐹2 − 𝐹3 + 𝐹4)𝑙𝑥

+ 𝐷𝑣 cos 𝛼 cos 𝛽 ℎ1 − 𝐷𝜔𝑦
ℎ1} 

(5) 

�̇� =
1

𝐼𝑧𝑧
{𝑃𝑄(𝐼𝑥𝑥 − 𝐼𝑦𝑦)} (6) 

 

 𝑈,𝑉,𝑊:機体座標 X,Y,Z軸方向の速度[m s⁄ ] 

𝑃,𝑄,𝑅:X,Y,Z軸回りの角速度[rad s⁄ ] 

𝐼𝑥𝑥,𝐼𝑦𝑦,𝐼𝑧𝑧:X,Y,Z軸回りの慣性モーメント[kg・m2] 

𝐷𝑣:並進速度による抗力[N] 

𝐷𝜔𝑥, 𝐷𝜔𝑦:X,Y軸回りの回転による抗力[N] 

 𝑚:機体質量[kg]，𝑔:重力加速度[m s2⁄ ] 

 𝐹1~𝐹4:各プロペラによる推力[N] 

 𝑙𝑥 , 𝑙𝑦:機体中心からプロペラまでの距離[m] 

 ℎ1, ℎ2:抗力中心から重心までの距離[m] 

𝜙,𝜃,𝜓:ロール，ピッチ，ヨー角[rad] 

 𝛼:迎え角[rad]，𝛽:横滑り角[rad] 
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４． 制御則の構成 

制御則は一定の高度を保つため，鉛直成分の推力と

重力が釣り合うように以下の条件とする． 

 

𝑚𝑔 − (𝐹1 + 𝐹2 + 𝐹3 + 𝐹4) cos 𝜙 cos 𝜃 = 0 (7) 

 

また姿勢角制御は角度と角速度をフィードバックし，

以下のように設計した． 

 

𝑀𝜙 = −𝐾𝜙(𝜙𝑜 − 𝜙𝑖) − 𝐾𝜔𝜙𝜙�̇� (8) 

𝑀𝜃 = −𝐾𝜃(𝜃𝑜 − 𝜃𝑖) − 𝐾𝜔𝜃𝜃�̇� (9) 

𝑀𝜓 = −𝐾𝜓(𝜓𝑜 − 𝜓𝑖) − 𝐾𝜔𝜓𝜓�̇� (10) 

 

 𝑀𝜙,𝑀𝜃,𝑀𝜓:制御モーメント[Nm] 

 𝐾𝜙,𝐾𝜃 ,𝐾𝜓:ロール，ピッチ，ヨー角の 

フィードバックゲイン[Nm rad⁄ ] 

𝐾𝜔𝜙,𝐾𝜔𝜃 ,𝐾𝜔𝜓:ロール，ピッチ，ヨー角速度の 

フィードバックゲイン[Nm・s rad⁄ ] 

 𝜙𝑖,𝜃𝑖,𝜓𝑖:X,Y,Z軸回りの目標姿勢角[rad] 

 𝜙𝑜,𝜃𝑜,𝜓𝑜:X,Y,Z軸回りの現在の姿勢角[rad] 

 

５． シミュレーション結果 

 高度を一定に保持する場合と保持しない場合で目標

とするピッチ角(10 度)を維持するシミュレーションを

行った．初期条件はホバリング状態とし，その他のシ

ミュレーション条件を Table1 に示す．またその結果を

Fig.2～Fig.4 に示す． 

 

Table1．Simulation conditions 

name variable unit value 

Mass of drone 𝑚 kg 1.5 

Length of arm 𝑙𝑥,𝑙𝑦 m 0.3 

Moment of inertia  

around X,Y,Z-axis 
𝐼𝑥𝑥 , 𝐼𝑦𝑦 , 𝐼𝑧𝑧 kg・m2 0.025 

Distance from  

center of gravity 

 to center of drag 

ℎ m 0.5 

Radius of  

drag sphere 
𝑟 m 0.3 

angle  

feedback gain 
𝑘𝜙, 𝑘𝜃 , 𝑘𝜓 Nm/rad 98.60 

angular velocity 

feedback gain 

𝑘𝜔𝜙 , 𝑘𝜔𝜃 , 𝑘𝜔𝜓 
Nm・

s/rad 

2.22 

 

 

Figure2．Pitch angle 

 

Figure3．x-axis position 

 

Figure4．z-axis position 

 

 Figure3，Fig.4 より高度を一定に保持し，前進でき

ていることが確認できた．しかし，Fig.2 より目標姿

勢角をオーバーする定常偏差が生じてしまったこと

がわかる． 

 

６． おわりに 

飛行姿勢に関わらず高度を一定に保持し，目標と

するピッチ角を維持する制御則を構成し，シミュレ

ーションによる検証を行った．その結果，高度を一

定に保持し，前進させることができた．しかし，ピ

ッチ角に定常偏差が生じてしまった．この結果につ

いて今後検討を進める． 
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