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1．序論 
 

 

1．1 制御器に要求される性能 

制御器においてロバスト性は，⾮常に重要な性能の⼀つであるといえる．運動モデルの誤
差やパラメータの変動，実際の運⽤環境下において制御対象は常に外乱の影響を受けてお
り，それらの影響下で制御対象の動特性に変化が⽣じたとしても安定かつ所望の性能を満
足する制御器が求められるからである．よって，制御器のロバスト性を改善するための研究
は盛んに⾏われ，1980 年代には今日では代表的なロバスト制御理論[原 95a，原 95b]の⼀つ
としてあげられる𝐻𝐻∞制御理論（H-infinity control theory）[大須賀 93，野波 95，野波 93，平
田 17，美多 96，美多 95，劉 01，Gu14]が提案された．この制御理論は，伝達関数を𝐻𝐻∞ノル
ムによって評価し，周波数重み関数を⽤いてある外乱に対する応答の周波数特性を最⼩化
することで外乱に対し強いロバスト性を実現する制御器を設計する理論である．すなわち，
外乱，パラメータの変動を含む運動モデルを周波数領域で表現することができれば，外乱に
対し⾮常に頑強な制御器の設計を実現する．さらに𝜇𝜇設計法（𝜇𝜇-synthesis）では構造的不確か
さによって表現されたパラメータ変動（perturbation）を含むモデルに対し制御器を設計する
ことで，𝐻𝐻∞制御理論で問題となった制御器の保守性を抑えた．これによりロバスト性とノ
ミナルモデルに対する制御性能を両立しており，ロバスト性能という点に限定するのであ
れば既に⾮常に強⼒なロバスト制御理論が提案されているといえる．しかしながら，これら
制御理論が⾮常に強⼒であるにもかかわらず，産業への普及は⾮常に乏しいものといえる．
図 1.1 に示されるのは，主要な制御器の産業への適⽤件数をまとめたものとなる[高津 97，
野波 98]．図 1.1 を見ても明らかなとおり，PID 制御器と比較し，𝐻𝐻∞制御理論の適⽤件数は
⾮常に少ないことがわかる．その理由の⼀つに挙げられるのが制御理論の難解さである．周
波数重み関数を⽤いて制御器のチューニングを⾏う𝐻𝐻∞制御理論並びに𝜇𝜇設計法は，制御器の
調整が直観的にわかりづらく，調整の際には十分な制御理論の理解が前提となり，制御器の
解（ゲイン）を得るためには，𝐻𝐻∞ノルムや構造化特異値𝜇𝜇の最⼩化問題を解く必要がある．
両者とも⼀般的な解析解を得ることができないため，前者においては𝛾𝛾イタレーション
（gamma iteration），後者においては𝐷𝐷 − 𝐾𝐾イタレーション（D-K iteration）を⽤いる．すなわ
ち，解を得るためには MATLAB のような制御ソフトウェアが必要不可欠であり，当然では
あるがパラメータの調整時において再度制御器の解を求めるためにこれらソフトウェアを
現場にて導⼊する必要もある．また，これら制御器は次元が⾮常に大きくなるという問題も
抱えている．制御器が高次元となることで増加する計算負荷は，近年の安価かつ⾮常に高性
能な電子計算器において大きな問題となりえない．これを証明するデータとして図 1.2 に近
年のマイクロコンピュータの処理速度をまとめた．図 1.2 における MIPS（million instructions 

per second）および DMIPS（Dhrystone million instructions per second）は⼀秒間に何百万個の 
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図 1.1 各制御⽅式の適⽤状況[高津 97，野波 98] 

 

命令が実⾏できるかを示す単位である．ただし，MIPS は単に⼀秒間に何回命令を実⾏でき
るかを示しているのに対し，DMIPS はドライストーン（Dhrystone）と呼ばれる特定のベン
チマークプログラムを実⾏した場合の命令数となる．つまり，実際の動作とベンチテストの
乖離が⼩さいのは DMIPS であるため，DMIPS による比較が望ましいが，Dhrystone ベンチ
マークプログラムの実⾏には 2.5kByte 程度の RAM が必要のため，メモリの少ない 8 ビッ
トマイクロコントローラにおいて Dhrystone ベンチマークを実⾏することは困難である．
MIPS は DMIPS と比較して有利な結果となるため，両者のベンチマークによる性能の厳密
な比較をすることはできないが，近年のマイクロコントローラの性能変化のおおよそを確
認するため，MIPS と DMIPS が混在した形で図 1.2 は示した．図 1.2 で比較したマイクロコ
ントローラはどれも 10 ドル前後で購⼊が可能な安価な製品であるが，最新の 2017 年に発
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表された STM32H7 マイクロコントローラは，ドライストーンによるベンチマーク結果を見
ればデスクトップコンピュータ向けのプロセッサである Pentium III に匹敵する処理速度を
有していることがわかる．また，1998 年に発表された PIC16F と比較してもその処理性能の
高さと技術的進歩は明確である．もちろん，これらのマイクロコントローラ及びプロセッサ
は，すべて命令セットアーキテクチャ（instruction set architecture: ISA）やマイクロアーキテ
クチャも異なるため，これらを比較することは乱暴であるが，マイクロコントローラの性能
が大幅に向上したことを裏付ける定量的な⽬安として比較を⾏った．なお，以上のような比
較では，PIC16F が⾮常に低性能なマイクロコントローラのように捉えられるが，実際の産
業における適⽤件数が多いオートチューニングを含む PID 制御やゲインスケジューリング
制御を実装することは容易であり，むしろ，現代の電子計算機の性能リソースを活かすこと
ができていないともいえる．このように，計算負荷は大きな問題とならないと考えられる．
しかしながら，制御器の高次元化は，設計・調整者の⼿作業となる現場での制御ゲイン等の
組み込みの負担が大きくなるというデメリットがある．PID 制御が３つの制御ゲインを変更
するだけで，制御器の特性をチューニングすることができるのに対し，𝐻𝐻∞制御理論や𝜇𝜇設計
法では，10～100 次元に及ぶ⾏列を調整の度に書き換えるという作業が必要となり，それが 

 

 

図 1.2 マイクロコントローラの性能比較 
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いかに煩雑であるかは言うまでもないだろう．これらの理由から，産業における𝐻𝐻∞制御理
論や𝜇𝜇設計法の普及は⾮常に緩慢であり，チューニングの容易さが制御器において⾮常に重
要な要素の⼀つであると考えられる． 

𝐻𝐻∞制御理論や𝜇𝜇設計法と異なるアプローチを持つロバスト制御理論として，スライディン
グモード制御（sliding mode control: SMC）がある[菊植 05，陳 89，野波 94，Perruquetti02，
Utkin09]．この制御は，制御⼊⼒を切り換えて制御構造を変化させることで，ある切換超平
面上に状態量を拘束する制御である．システムの状態量が予め設計した切換超平面上にあ
る場合は，マッチング条件が成立し，運動モデルの誤差やパラメータの変動や外乱に対し，
不変となる．すなわち，⾮常に優れたロバスト性を有する制御器の⼀つであると言える．さ
らに，インテグラルスライディングモード（integral sliding mode control: ISMC）制御[長島 06，
Utkin96]は，これら SMC の特徴を応⽤し，制御対象のシステムを理想的な運動モデルに拘
束させることで，外乱影響下でも理想的な応答を実現することが可能な制御である．SMC，
ISMC の両者ともに，優れたロバスト性に加え，制御器の設計がきわめて容易であり，並び
にチューニングも容易なことから多⽅面への応⽤が期待されている．しかしながら，これら
制御器の特徴となる制御⼊⼒の高速な変化であるチャタリングは，モデル化できていない
システムを高周波のモードで励起させる懸念や，もとより時間遅れが存在する現実のアク
チュ―タにおいて切換周波数が無限大に大きくなる⼊⼒を実現させることは不可能である．
この問題に対して，飽和関数や平滑関数を⽤いてチャタリングを防止する⽅法が古くから
提案されているが，⼀般的にそれらの対策はロバスト性を低下させてしまうトレードオフ
を考慮した設計が求められる[Lee07]．チャタリングが発⽣しない制御器としてプロクシ
ベースト・スライディングモード制御（proxy-based sliding mode control: PBSMC）[菊植 07，
菊植 06，Kikuuwe10，Kikuuwe06a，Kikuuwe06b]も提案されているが，その制御特性は PID

制御に近く，理想的な SMC が有する優れたロバスト性は失われる．また，もとより，制御
⼊⼒が切換わる⾮線形な制御器である SMC は，従来の線形制御理論で培われた制御性能や
安定性の様々な解析⼿段を⽤いることを困難にする問題も抱えている．これらのことから
も SMC は未だ普及しておらず，図 1.1 を見ても応⽤例が数件程度に留まっていることがわ
かる． 

以上で紹介した優れたロバスト性を有する制御器は，応答性を直接評価するものではな
く，制御器の調整パラメータの設定によって理想的な軌道を設計することが⼀般的に難し
い．例えば，𝐻𝐻∞制御理論や𝜇𝜇設計法は，もとより𝐻𝐻∞ノルムと過渡応答に明確な対応関係が
存在しないため，時間応答の設計が難しい．また，位相空間を基に制御器を設計する SMC

も同様である．実機にて応答を確認しながら微調整を⾏うことが⼀般的な産業において，優
れたロバスト性に加え，制御器の設計，現場での調整の容易さは⾮常に重要であるにも関わ
らず，以上で紹介した制御器はこれらの性能に対して十分であると言えない． 

これに対し，直観的に設計・調整が容易な制御としてモデル予測制御（model predictive 

control: MPC）がある．これは，設計者が時間領域で決定した参照軌道に対して誤差と⼊⼒
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を最⼩化するような制御⼊⼒が決定される制御器であり，制御対象となる運動モデルを⽤
いた評価関数には，状態量や制御⼊⼒の制約なども考慮することが可能である．MPC は制
約の範囲で最適な制御⼊⼒を決定することができ，理論的にも比較的単純で理解が容易で
あることから，石油化学プラントを代表例とした実際の産業においても，広く利⽤されてい
る制御器の⼀つである[大嶋 02，⼩河 04，津田 08，Maciejowski00，Richalet09]．実際に図 1.1

を見ても PID 制御やゲインスケジューリング制御の次に応⽤件数が多いことがわかる．実
際のシステムにおいては，現場での調整が不可欠なため，優れた調整性が求められることや，
アクチュエータの制限や特定の現場での速度や騒⾳制限など，実際のシステムに適⽤する
にあたって MPC はこれらの要求を満足しており応⽤しやすいためである．ただし，リアル
タイムに逐次最適化問題を解く必要となるため，計算負荷が大きく，計算時間を十分に確保
することができる応答の遅い化学プラントなどの制御対象への適⽤が多かったが，前述し
たとおり電子計算機の性能が⾶躍的に向上した近年では，より応答性の高い航空機や宇宙
器などのシステムへの適⽤も十分に期待できるようになった．しかしながら，制御対象の運
動モデルから応答を予測する MPC は，運動モデル化誤差やパラメータの変動，外乱影響下
では，最適な制御⼊⼒が保証できなくなるため，運動モデルの正確さに制御性能が大きく委
ねられる．すなわち，MPC は𝐻𝐻∞制御や SMC のような優れたロバスト性を有する制御器で
はなく，外乱に対し脆弱な制御であるといえる．そのような MPC の欠点であるロバスト性
能を改善するため，LMI（linear matrix inequality）を応⽤したロバストモデル予測制御（robust 

model predictive control: RMPC）[福島 04，Kothare96，Maciejowski00]や𝐻𝐻∞制御理論を応⽤し
た RMPC[Orukpe09，Zhou14]が提案されているが，理論が複雑となり，直観的で調整が容易
である MPC の特徴を損なう問題が⽣じる．また違ったアプローチとして，SMC に MPC を
組み合わせることでチャタリングの抑制を図ったスライディングモード予測制御(sliding 

mode predictive control: SMPC)も提案されている[Garcia-Gabin09，Garcia-Gabin05，Zhou00]．
これは評価関数に SMC で⽤いられる切換関数を⽤いる⽅法で，その制御特性は，SMC と同
等である．よって，SMC と同様に⽬標値に対する応答を直観的に設計することは難しい． 

以上のことから，実際の産業に普及させるには，優れたロバスト性と共に，チューニング
の容易さや理論の明瞭さ，制約が考慮できるなどの性能が重要であることがわかる．しかし，
それらの制御性能を両立した決定的な制御器は未だ提案されていない． 
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1．2 制御対象の複雑化 
 前章では，制御器に求められる要求や制御器の動向について解説した．制御器はいまだに
PID 制御器が主流であるのに関わらず，制御対象は大幅に複雑化している．それら背景に
は電子デバイスの性能向上が関係しており，自動車や電車，産業機械なども電子制御化が急
速に進んでいる．特に自動車の自動運転やドローンなどの電子コンピュータを前提とした
乗り物が急速に発展，または実⽤化に向けて研究開発が進んでいる．本研究では，特に無⼈
航空機に対して視野を向け，まず，近年の動向について説明する 
 
1．2．1 近年の無⼈航空機の動向 

 近年では，クワッドコプタ（quadcopter）が普及し，軍事⽤以外においても⼩型の無⼈
航空機（unmanned aerial vehicle: UAV）を⽬にすることが比較的多くなり，その応⽤は多
岐にわたる．実際に撮影などの⽤途で⼀般にも普及し，広く認知されるようになった．それ
らの背景も相まってクワッドコプタを始めとする UAV の研究は活発に⾏われ，従来の UAV
の欠点解消を⽬論んだ機体が次々に提案されてきた．例えば，固定翼 UAV（図 1.3）が⾶⾏
効率の良さから長い航続距離と優れた巡航速度から，広域を移動する必要があるミッショ
ンに対し有効であるのに対し，クワッドコプタ[Ai19，Godbole19，Labbadi19]を始めとす
る回転翼型の UAV は，ロータの推⼒に頼る効率の悪い⾶⾏が原因で航続距離が低く，巡航
速度も固定翼 UAV と比較して遅いため，それらのミッションには固定翼 UAV と比較して
有効ではないことが知られている．それらの点が問題視されてはいるが，回転翼型 UAV の
有する垂直離着陸やホバリングといった性能には，実⾏可能なミッションの幅を広げ，固定
翼 UAV にできない運⽤を期待できるといった大きな利点がある．それ故に，固定翼 UAV に
垂直離着陸やホバリング性能を有することができれば，固定翼 UAV と回転翼 UAV の欠点
を解消し，かつ両者の利点を両立できるという発想から，様々な形状の UAV が提案されて
きた． 

図 1.4 に示すのはホバリング機能を有する固定翼 UAV[Kohno14，Hatori13]である．この⽅
法は，従来の固定翼 UAV に対して，機体質量を上昇させられる推⼒を有すること以外は，
大きな構造的変更を伴わずにホバリングを実現することが可能である．しかし，ホバリング
時の姿勢制御は難しく，⾵などの外乱影響下において定常位置を保持することが難しい．原
因としては，推⼒発⽣装置であるプロペラが機体に固定されるため，推⼒⽅向は機体の姿勢
に依存する．よって，慣性座標系における任意の⽅向へ⼒を⼊⼒するには，機体の姿勢を変
更し，その⽅向へ推⼒を向ける必要がある．すなわち，機体の姿勢変更が遅れると並進⽅向
への⼊⼒も遅れるため並進の制御性能が低下する恐れがある．また，姿勢の変更はエルロン
（aileron），エレベータ（elevator）およびラダー（rudder）などの動翼を⽤いるが，これら動
翼は翼とまわりの流体に相対速度がないと⼒が⽣成することができない．ホバリング状態
では，プロペラ後流に翼と空気に相対速度を発⽣させるが，⼀般の固定翼 UAV は，主翼幅
に対し，プロペラの直径は遥かに⼩さいため，機体が定常⾶⾏しているときと比較し，翼面 
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図 1.3 固定翼 UAV 

 

 

図 1.4 ホバリング機能を有する固定翼 UAV[Kohno14，Hatori13] 

 

 

図 1.5 クワッドティルトロータ・ウイング型 UAV 
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にあたる流量，流速が低く，大きな⼒を⽣成することが難しい．つまり，⽣成することので
きる⼒が⼩さく⼊⼒が容易に飽和してしまうため，ホバリング時の回転制御性は優れてお
らず，外乱に対しても脆弱となる傾向がある．さらに当然ではあるが，機体を垂直に保った
状態で離着陸を⾏うことができないため，離陸には固定翼 UAV と同様に滑走や，機体を垂
直に保つことのできる⼀種のカタパルトのような装置が必要となる． 

それらの問題を解決する構造として，テイルシッター型 UAV（tailsitter UAV）[Deyuan17]

がある．テイルシッターは，元より機体を立てて運⽤することを想定されているため，尾翼
や機体底部に脚部を備える．垂直離着陸を可能な点もさることながら，テイルシッター機は，
プロペラを 2 発[Ritz17，Zhong19]や 4 発[Deyuan18，Flores18，Lyu18，Zhang17]と複数搭載
する機体が多く，通常の固定翼 UAV をベースとした図 1.4 に示すような機体と比較し，姿
勢制御時に⼊⼒の飽和が発⽣しにくい．テイルシッター型 UAV は，動翼であるエレボン
（elevon）の直上にプロペラを備え，プロペラ後流を偏向することで，ホバリング時におい
ても十分な⼊⼒を確保できる．また機体ヨーイング⽅向は二つのロータの推⼒差を⽤いる
ことができるため，同様にホバリング時の⼊⼒飽和の懸念は少ない．しかしながら，固定翼
UAV にホバリング機能を有した UAV とテイルシッター型 UAV はホバリング時の姿勢と巡
航時の姿勢が大きく異なるという点が欠点としてあげられる．これは特に有⼈機において
問題となるが，UAV においてもミッションによってはしばしば問題となることがある．例
えば，カメラなどを⽤いた偵察時には，クワッドコプタなどに⽤いられる通常のジンバル以
上に撮影⽅向を稼働できるような工夫が求められる場合があることや，姿勢の変更が通常
の航空機より大きくなるため，ペイロードの搭載が制限される懸念がある．さらに，機体の
構造上，離着陸時は，脚部の間隔に対し，機体全高が高くなるため，安定性が低いといった
欠点がある． 

それらの欠点からホバリング可能な固定翼 UAV やテイルシッター型 UAV は，実⽤化さ
れていないのが現状である．⼀⽅でティルトロータ・ウイング機は，有⼈機である V-22 オ
スプレイ（V-22 Osprey）において実⽤化に成功しており，軍⽤として普及している．ティル
ト機は，以上で説明した機体の欠点である大きな姿勢の変更を伴わないため，それらの機体
の欠点を解消し，より様々なミッションに適⽤が可能と期待される．ティルトロータ・ウイ
ング型 UAV の特徴については次項より言及する． 
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1．2．2 ティルトロータ・ウイング型 UAV の概要 

前節にて簡単に解説したとおり，ティルトロータ・ウイング型 UAV[Chen19，Hartmann17，
Small16，Takeuchi17，Wang15]は優れた機体胴体の大きな姿勢変更を伴わずに垂直離着陸や
ホバリングに加え，固定翼 UAV と同等の巡航速度と航続距離を実現できる．しかしながら，
機体のプロペラ，つまりロータの⾓度や主翼⾓度の変更は機体の操縦特性を大きく変化さ
せため，操縦が⾮常に難しくなるという欠点がある．また，耐故障性に関してもしばしば問
題視されており，実際に V-22 オスプレイに代表される二発のロータが搭載されたティルト
ロータ機は，⼀つのロータ，又はエンジンが故障した場合に⾶⾏が困難となり，墜落の危険
性が⾶躍的に上昇する．さらに，高速⾶⾏時（巡航時）にプロペラとして機能するロータは，
通常のヘリコプタと比較して，アスペクト比が⼩さくねじり下げが大きいため，エンジン停
止時のオートローテーションが難しい．V-22 オスプレイでは，これらの対策として左右の
エンジンをクロスシャフトで連結することで，⼀つのエンジンでも⾶⾏が可能な設計とし
た．しかしながら，1992 年 7 月には，エンジン故障時の熱でクロスシャフトが破損し機能
しないことが原因で墜落事故を起こしている．直接⼈が乗らないことから⼿軽に⾶ばすこ
とが可能な UAV においても，有⼈地帯や地上の重要な施設に墜落した場合に危険な事態に
陥ることが想定されるため，UAV に対する法律も制定され 200g 以上の機体は⾶⾏区域の限
定や国土交通省への承認が必要など厳しく管理されている．このように UAV においても安
全性や耐故障性は⾮常に重要であり，UAV に対するこれらの性能を改善していくことが求
められる．よって，ティルトロータ・ウイング型 UAV 比較してより安全性が高いクワッド
ティルトロータ・ウイング型 UAV（quad tilt rotor unmanned aerial vehicle: QTR-UAV, quad tilt 

wing unmanned aerial vehicle: QTW-UAV）（図 1.5）[Benkhoud16，Cetinsoy 12，Nami16，Takeuchi17，
Tran17，Yildiz15]が注⽬されている． 

 

1．2．3 クワッドティルトロータ・ウイング型 UAV の概要 

本章では，前章で紹介したクワッドティルトロータ・ウイング型 UAV，特にクワッドティ
ルトウイング型 UAV（QTW-UAV）に対し，詳しく解説する．QTW-UAV は四発のロータを
搭載し，⼀つのロータが故障しても⾶⾏を継続できることから，ティルトウイングに比較し
て安全性が高い．例えば，ロータが⼀か所故障した場合には，主翼のティルト⾓を 0°に固
定し，固定翼機のように⾶⾏を継続することが可能で，また，フラッペロンが故障した場合
には，主翼を 90°に固定し，ロータの推⼒差によって，姿勢制御を⾏うことでクワッドコ
プタのように⾶⾏を継続することができる．この構造は，安全性だけでなく，クワッドコプ
タの持つ優れた運動性を継承しつつ，さらにフラッペロンを利⽤することで，姿勢変更を伴
わずにホバリング状態からの微速前後進や旋回を⾏うことができる．通常のロータを 2 発
備えたティルトウイング型 UAV と異なり，タンデムロータ型の回転翼機のように前後に
ロータを備える構造は，様々なミッションにおける積載時の重心の移動に対しても許容が
大きくなる利点も備える． 
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しかしながら，QTW-UAV は従来のティルトウイング型 UAV と比較して，操作が複雑に
なるという欠点がある．通常のロータを 2 発備えたティルトウイング型 UAV では左右の
ロータ推⼒およびフラッペロン，エレベータとラダーに加え，主翼ティルト⾓の全部で 7 基
のアクチュエータを備えた操縦系統となる．対して，QTW-UAV は，左右のロータ推⼒とフ
ラッペロンを前後に備え，それに伴いティルト⾓の変更装置も前後に必要となるため，アク
チュエータが全部で 10 基と⾮常に複雑な形状となる．なお QTW-UAV は，前後のフラッペ
ロンによってピッチング運動を，左右のロータの推⼒差によってヨーイング運動をそれぞ
れ制御するため，エレベータとラダーを必ずしも搭載する必要はない．もちろん，⾶⾏時の
運動性の向上など様々な⽬的においてエレベータ，ラダーを備える機体も従来では提案さ
れている．ただし，アクチュエータの増加は，故障率が高くなる場合や制御がさらに複雑に
なるといった懸念があることから，本論⽂では，エレベータとラダーを搭載しない QTW-

UAV を扱う．なお，本論⽂で取り扱う QTW-UAV は，次節以降に詳細を解説する．以上の
とおり，QTW-UAV は通常のティルトウイング型 UAV よりもアクチュエータの数が多く制
御が複雑となるという欠点がある．加えて，ティルトウイング型 UAV と同様に，主翼を 90°
に傾けたホバリングや垂直離着陸の状態から主翼を 0°付近に傾けた固定翼型 UAV のよう
に⾶⾏する状態に変更するまでの遷移過程において，機体の動特性が大きく変化するとい
う欠点もある．⼀般的な固定翼型の航空機は，機体が水平定常⾶⾏を⾏っていると仮定し平
衡点周りで線形化を⾏って制御器を設計する．しかしながら，QTW-UAV のように動特性が
大きく変化する制御対象においてこれらの⼿法を⽤いることが⾮常に難しい．よって，
QTW-UAV やティルトウイング型 UAV の制御器は様々な機関で研究されている．次節にて，
従来の制御器について解説を⾏う． 

 

1．2．4 QTW-UAV の⾶⾏制御システムの動向 

QTW-UAV の⾶⾏制御システムとして提案された⼿法としてゲインスケジューリング
（Gain Scheduling: GS）制御器[内田 95，Dickeson07，Dickeson06，Mix04，Shamma92，Shamma91，
Shamma90]がある．GS 制御器は⾮線形な制御対象に⽤いられる⼿法の⼀つで，産業におい
ても古くから⽤いられている．古典的な GS 制御の設計としては，まず⾮線形な制御対象を
任意の動作点で線形化を⾏う．そこで，線形化された制御対象に対して，線形制御器である
PID 制御器などを適⽤する⽅法である．理論的には理解が容易で簡単な⼿法ではあるが，実
際に制御器を設計するには，動作点の選び⽅，スケジューリングするパラメータの選び⽅，
各動作点で線形化した制御対象における制御器の設計の仕⽅など，決定の仕⽅が不明瞭ま
たは複雑となる場合がある．さらに，ゲインの切り替わりによるシステムの不連続性によっ
て，システムの安定性を保証できないといった問題もある．実際に，QTW-UAV において，
GS 制御器を適⽤している例がいくつか報告されているが[木村 07，佐藤 13，Hancer10a，
Hancer10b，Sato15，Sato13]，上述した問題から，制御器の設計⽅法や安定性に関して問題が
あるといえる．特に QTW-UAV は，パラメータの数，アクチュエータの数が⾮常に多く，制
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御対象の線形化，各動作点における制御器のパラメータ調整などにかかる制御設計者の負
担が大きくなることが懸念される．さらに，ゲインの切り替わりが発⽣する遷移⾶⾏時にお
いて⾶⾏制御器の安定性が保証されないのは⾮常に大きな問題であるといえる． 

これらの古典的な GS 制御器の問題を解決するために⾮線形な制御対象をあるパラメー
タに依存する線形モデルで置き換えた線形パラメータ変動（linear parameter-varying control: 

LPV）モデルを記述し，制御器を設計する⽅法[Liu19]が提案された．この⽅法は，動作点ご
とに線形化を⾏いその動作点の数だけ線形モデルが得られる古典的な GS 制御と比較して，
パラメータに依存する単⼀の線形モデルで制御器を設計できるため，設計がより容易にな
るといえる．LPV モデルに対する制御器の設計⽅法としては，パラメータ凍結法が⽤いら
れる．この⽅法は，制御器を設計する動作点において依存パラメータを固定し，線形時不変
（linear time-invariant: LTI）系としてとらえ，通常の線形コントローラを適⽤するものであ
る．この⼿法を応⽤した QTW-UAV の⾶⾏制御システムとしては，LPV モデルに対して LQ

（linear quadratic）最適制御によって制御器を設計する⽅法が提案された[比良田 15]．LQ 最
適制御は，ある評価関数を最⼩にするフィードバックゲインを決定する制御であり，最適問
題の解は，代数的 Riccati ⽅程式を解くことで比較的容易に得られる[狩野 96]．よって，提
案された⽅法では，依存パラメータに対し変動するモデルに対し，オンラインでフィード
バックゲインを決定する⽅法が⽤いられた．古典的な GS 制御器においては，各動作点にお
いて線形化した運動モデルとそれに対して設計した制御器のゲインを調整する必要があっ
たが，提案された⽅法は，重みを設定するだけで，常に評価関数を最⼩にする制御ゲインを
求められる．つまり制御器の設計に対する労⼒が大幅に軽減されているといえる．さらに
ティルトウイング機に限っていえば，LPV モデルに対し，𝐻𝐻∞制御器を適⽤する⼿法も提案
されている[Dickeson07，Dickeson06]．前述したとおり，パラメータ凍結法を⽤いて LPV モ
デルに対し制御器を設計する際は，線形時変（linear time-varying）系を LTI 系としてとらえ
る．⼀般的に LQ 最適制御は LTI 系に対して設計されるため，依存パラメータが固定してい
る場合においては所望の安定性や制御性能を保証することができるが，依存パラメータの
変化が急峻となる場合においては不安定となる懸念がある．つまりパラメータ凍結法によ
り，通常の線形制御器を適⽤する場合は，定性的な表現とはなるが，依存パラメータがシス
テムの状態量に対し緩やかに変化することが前提となる．LPV モデルに対して𝐻𝐻∞制御器を
適⽤する⽅法は，依存パラメータを不確かなパラメータとして考慮することで，依存パラ
メータの変動化においても安定性や制御性能を保証することが可能である．前述したとお
り，𝐻𝐻∞制御理論において評価関数を最⼩にする最適解は，𝛾𝛾イタレーションなどの繰り返し
計算によって近似的に算出される．これら演算をオンラインで実⾏することは⾮常に難し
いため，想定されうる依存パラメータの範囲内であらかじめゲインを決定し，組み込み時に
は依存パラメータによって得られたゲインが変化するように設計する必要がある．𝐻𝐻∞制御
理論によって導出される制御器は動的補償器であり，またシステムの状態量に対して次元
が⾮常に大きくなる傾向がある．このため，古典的な GS 制御器のように調整の度に複数の
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ゲインを組み込む必要があり，また，⼀般的に⽤いられる PID 制御器と比較し，動作点ごと
の制御器の規模が大きいためさらに繁雑となる．アクチュエータの数が多く，システムの次
元が大きくなる QTW-UAV においては，さらに制御器の設計がさらに繁雑となるという欠
点がある．また，もとより複雑な運動⽅程式となる QTW-UAV から LPV モデルを導出する
必要もある．従来研究では，⼀般的な固定翼機の運動⽅程式の線形化のように縦運動と横運
動に分離し，それぞれの運動に対して LPV モデルを導出する⽅法が⽤いられているが，こ
の⽅法は縦運動と横運動の連成を考慮していないため，運動の⾮線形性が強く表れる遷移
⾶⾏時などの制御性能や安定性に不安が残る．以上のように，LPV モデルをベースとした
LQ 最適制御や𝐻𝐻∞制御理論による⾶⾏制御システムは，適切な LPV モデルを構築できれば，
古典的な GS 制御と比較して安定性や制御性能を保証できるといった利点がある．しかしな
がら，制御器の設計や調整において複雑な点が多く，QTW-UAV の制御システムとして決定
的であると言えない． 

それらの問題を解決するために，我々はフィードバック線形化⼿法[石島 93]である
Dynamic Inversion（DI）法と Disturbance Accommodating Control（DAC）法[Akai08，Johnson88，
Johnson86]を基にしたオブザーバ（DAC オブザーバ）を適⽤する⼿法[Masuda18，Masuda19]

を提案している．テイラー（Taylor）展開の⼀次近似を⽤いた線形化が限られた範囲でしか
有効でなかったのに対し，制御⼊⼒によって対象システムの⾮線形項を打ち消すことに
よって制御対象の線形化を⾏う DI 法は，厳密な線形化を⾏うことができる．QTW-UAV に
おいて，主翼の傾斜⾓の変化による空気⼒などが含む⾮線形項を算出さるためには，予め⾵
洞試験なので空気⼒係数を取得することや，リアルタイムで迎⾓や横滑り⾓を計測する必
要がある．それらの状態量を計測するために⽤いられる 5 孔ピトー管[藤枝 96，松永 85]は，
⼀般的に大型で重いため，⼩型の QTW-UAV に搭載することは難しい．そのため，提案⼿法
[Masuda18，Masuda19]では DAC オブザーバによってそれらの状態量を推定する⽅法を⽤い
ている．DAC オブザーバは，空気⼒などを含む⾮線形項をまとめて推定することができ，
⾵洞試験などによって予め空気⼒係数を計測する必要もないため，LPV モデルを⽤いた⼿
法と比較し容易な設計を可能とする．しかしながら，DI 法と DAC オブザーバを⽤いた提案
⼿法は，オブザーバによって推定された⾮線形項を基に制御⼊⼒によって打ち消すため，オ
ブザーバの推定誤差やアクチュエータの⼊⼒遅れなどが原因で，インバージョンエラー
（inversion error）と呼ばれる理想的な線形モデルに対する誤差が発⽣し，安定性や制御性能
が劣化する懸念がある．よって，線形化された運動モデルに対し，𝐻𝐻∞制御理論を適⽤し安
定性を保証する⽅法が提案されている． 𝐻𝐻∞制御理論の制御器が保守的になる懸念に対して
も，𝜇𝜇設計法と 2 自由度制御器を適⽤した⾶⾏制御器が発表[Masuda19]され，数値シミュレー
ションと⾶⾏実験によってその有効性が証明されている．この⽅法で⽤いている DI 法は，
LPV モデルと比較し，線形化した運動モデルが⾮常に簡単に表せるため，𝐻𝐻∞制御理論と𝜇𝜇

設計法といったロバスト制御理論も比較的容易に実装できるようになった．すなわち，DI 法
と DAC オブザーバを⽤いた⽅法は，LPV モデルを⽤いた⼿法と比較し，複雑なロバスト制
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御理論となる𝐻𝐻∞制御理論と𝜇𝜇設計法などによる制御器の設計の難解さや調整作業の繁雑化
を抑えている．しかしながら，それらの⼿法によって，制御系の設計の複雑さを抑えたもの
の，周波数重み関数を⽤いた設計が直観的でなくわかりにくいといった根本的な問題を解
決していない．また，フィードバック制御である𝐻𝐻∞制御理論と𝜇𝜇設計法は，⽬標位置から大
きく離れた場合，⼊⼒が過大になるといった懸念もある．特に DI 法を⽤いた⼿法の場合，
⾮線形項を打消すための⼊⼒が飽和するとシステムが不安定となる懸念があるため，⾮線
形項を打消すための⼊⼒を確保したうえで，制御器の⼊⼒を決定するような，動的な⼊⼒制
約を考慮できることが望ましい．以上をまとめると，QTW-UAV において求められる性能と
してロバスト性，実装及び調整の容易さ，制約の考慮などがある．その⼀⽅で，それらの性
能を満足する制御器は提案されていない． 
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1．3 本研究における狙い 

1．3．1 新しい制御⼿法の提案 

1．1 章で説明した通り，優れたロバスト性，容易な実装と調整，様々な制約条件の考慮
といった性能を満足する制御器が理想であるが，それらを満足する制御器は未だに提案さ
れていない．よって，我々はそれらの性能を満足するため，新しい制御器の提案を試みた．
提案した制御器は，直観的に調整が可能な MPC をベースにし，SMC や ISMC の特性である
状態量を位相空間内の超平面に拘束することでロバスト性の向上を図った．SMC のような
特性を有しているが切換関数を持たない制御構造であるため，チャタリング防止などの追
加の設計が不要となる．本研究で提案した新しい制御器を，拡張モデル予測制御（Extended 

Model Predictive Control: EMPC）[増田 20，Masuda20]と呼称し，理論の解説を⾏う．提案制
御器は，まず，質量・バネ・ダンパシステムのような単純な運動モデルを⽤いて数値シミュ
レーションによって有効性を検証する．  

 

1．3．2 新しい制御⼿法を⽤いた QTW-UAV の制御システムの提案 

 1．2 節では，近年の制御対象の複雑化について説明し，特に無⼈機は様々なミッション
要求に対応した QTW-UAV のような複雑な機体が開発されていることについて述べた．し
かしながら，未だ決定的な QTW-UAV の⾶⾏制御システムは発表されておらず，QTW-UAV

は未だ社会に普及していると言い難い．そのため提案した EMPC を応⽤した新しい⾶⾏制
御システムを提案することを⽬的とする．提案する新しい⾶⾏制御システムは，有効性を数
値シミュレーションによって確認を⾏う． 
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2．従来のロバスト制御⼿法 
 

 

制御器においてロバスト性は，⾮常に重要な性能の⼀つとしてあげられ，制御システムの
ロバスト性を向上させるための様々な⼿法が提案されている．我々が提案する制御⼿法を
説明する前に，従来の代表的なロバスト制御⼿法である𝐻𝐻∞制御理論から𝜇𝜇設計法，またそれ
らと大きく異なる⼿法として SMC および ISMC の制御理論について簡単に解説する． 

 

2．1 𝑯𝑯∞制御理論 

本節では，𝐻𝐻∞制御理論について簡単に説明する．𝐻𝐻∞制御理論は伝達関数を𝐻𝐻∞ノルムに
よって評価し，周波数重み関数を⽤いてある外乱に対する応答の周波数特性を最⼩化する
ことで外乱に対し強いロバスト性を実現する制御器を設計する理論である．よって次節よ
り，𝐻𝐻∞ノルムについて解説する． 

 

2．1．1 𝐻𝐻∞ノルム⽤いた外乱抑圧問題 

𝐻𝐻∞ノルムとは，すべての周波数領域における最大のゲインであり，例えば，伝達関数𝑃𝑃(𝑠𝑠)

の𝐻𝐻∞ノルムは 

 ‖𝑃𝑃(𝑠𝑠)‖∞ = max
0<𝜔𝜔<∞

|𝑃𝑃(𝑗𝑗𝑗𝑗)| （2.1） 

と表される．ここで，図 2.1 に示すような⼀般的なフィードバック系を考える．これは，制
御対象となるプラント𝑃𝑃(𝑠𝑠)をコントローラ𝐾𝐾(𝑠𝑠)によって⽬標値𝑟𝑟に追従するシステムで，プ
ラントへの⼊⼒𝑢𝑢に外乱𝑑𝑑が印加されるものとする．すなわち，外乱𝑑𝑑によって出⼒𝑦𝑦の変化
が抑えられれば，外乱に対してロバストなシステムといえる．まず，外乱𝑑𝑑から出⼒𝑦𝑦までの
閉ループ伝達関数𝐺𝐺𝑦𝑦𝑦𝑦(𝑠𝑠)を考えると 

 𝐺𝐺𝑦𝑦𝑦𝑦(𝑠𝑠) =
𝑃𝑃(𝑠𝑠)

1 + 𝑃𝑃(𝑠𝑠)𝐾𝐾(𝑠𝑠) （2.2） 

となる．つまり，外乱𝑑𝑑に対してロバストなシステムを設計するということは，伝達関数
𝐺𝐺𝑦𝑦𝑦𝑦(𝑠𝑠)の𝐻𝐻∞ノルムがなるべく⼩さい値𝛾𝛾以下となるような条件式（2.3）を満たすような制御
器𝐾𝐾(𝑠𝑠)を設計するという意味である． 

 �𝐺𝐺𝑦𝑦𝑦𝑦(𝑠𝑠)�
∞

< 𝛾𝛾 （2.3） 

ただし，⼀般的に全周波数領域である上記条件を満足する制御器を求めるのは⾮常に困難
であるため，周波数関数重み関数𝑊𝑊𝐺𝐺𝑦𝑦𝑦𝑦を導⼊し，以下のように条件を書き換える． 
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 �𝑊𝑊𝐺𝐺𝑦𝑦𝑦𝑦𝐺𝐺𝑦𝑦𝑦𝑦(𝑠𝑠)�
∞

< 𝛾𝛾 （2.4） 

⾵外乱を例にすると低周波数領域で大きくなるため，周波数重み関数𝑊𝑊𝐺𝐺𝑦𝑦𝑦𝑦も低周波数領域
で大きくなり高周波で⼩さくなるローパスフィルタ（low-pass filter: LPF）ように整形すれば
よい．このように𝐻𝐻∞ノルムを評価することで，図 2.1 で示される 1 ⼊⼒ 1 出⼒（single input 

single output: SISO）システムでは外乱による出⼒の影響を抑えることができる．これが，𝐻𝐻∞
制御による外乱抑圧問題である． 

 

 
図 2.1 ⼀般的なフィードバック系 

 

 

2．1．2 感度関数と相補感度関数 

前節では，𝐻𝐻∞制御理論による外乱抑圧問題の考え⽅について解説した．実際には𝐻𝐻∞制御
理論では，感度問題，ロバスト安定問題，およびそれらを同時に考慮する混合感度問題も取
り扱うことができる．本節では，それら考え⽅の基となる感度関数（sensitivity function）と
相補感度関数（complementary sensitivity function）について解説する． 

図 2.2 に外乱と観測ノイズを含むフィードバック系のブロック線図を示す．図 2.1 のシス
テムと同様に⽬標値を𝑟𝑟，⼊⼒を 𝑢𝑢，出⼒を𝑦𝑦，外乱を𝑑𝑑として，さらに，観測ノイズ𝑛𝑛が印加
される．まず，⽬標値𝑟𝑟から出⼒𝑦𝑦までの伝達関数は 

 𝑇𝑇(𝑠𝑠) =
𝑃𝑃(𝑠𝑠)𝐾𝐾(𝑠𝑠)

1 + 𝑃𝑃(𝑠𝑠)𝐾𝐾(𝑠𝑠) （2.5） 

と表すことができ，これは相補感度関数と呼ばれる．上記の式からわかるように，相補感度
関数𝑇𝑇(𝑠𝑠)が 1 となると出⼒と⽬標値が⼀致することがわかる．すなわち，1 に近づけば近づ
くほど⽬標に追従することがわかる．⼀⽅，⽬標値𝑟𝑟から編差𝑒𝑒までの伝達関数は 

 𝑆𝑆(𝑠𝑠) =
1

1 + 𝑃𝑃(𝑠𝑠)𝐾𝐾(𝑠𝑠) （2.6） 

となり，これは感度関数と呼ばれる．ここで，相補感度関数と感度関数の和を考えると 

 𝑇𝑇(𝑠𝑠) + 𝑆𝑆(𝑠𝑠) =
1 + 𝑃𝑃(𝑠𝑠)𝐾𝐾(𝑠𝑠)
1 + 𝑃𝑃(𝑠𝑠)𝐾𝐾(𝑠𝑠) = 1 （2.7） 

𝑃𝑃(𝑠𝑠) 𝐾𝐾(𝑠𝑠) 

𝑑𝑑 
𝑦𝑦 𝑟𝑟 𝑒𝑒 𝑢𝑢 + 

− + 

+ 
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となり，2 つの関数の合計が 1 になることがわかる．先程，相補感度関数が 1 になると出
⼒が⽬標値と⼀致すると述べたように，式（2.7）の関係から相補感度関数が 1 になると感
度関数は 0 になり，偏差𝑒𝑒は 0 になることがわかる．外乱𝑑𝑑から出⼒𝑦𝑦までの伝達関数
𝐺𝐺𝑦𝑦𝑦𝑦(𝑠𝑠)は，式（2.2）及び感度関数を⽤いると 

 𝐺𝐺𝑦𝑦𝑦𝑦(𝑠𝑠) =
𝑃𝑃(𝑠𝑠)

1 + 𝑃𝑃(𝑠𝑠)𝐾𝐾(𝑠𝑠) = 𝑃𝑃(𝑠𝑠) 𝑆𝑆(𝑠𝑠) （2.8） 

となる．すなわち，外乱を抑制するには感度関数のゲインを十分⼩さくする必要があるこ
とがわかる．また，観測ノイズ𝑛𝑛から出⼒𝑦𝑦までの伝達関数𝐺𝐺𝑦𝑦𝑦𝑦(𝑠𝑠)は 

 𝐺𝐺𝑦𝑦𝑦𝑦(𝑠𝑠) =
−𝑃𝑃(𝑠𝑠)𝐾𝐾(𝑠𝑠)

1 + 𝑃𝑃(𝑠𝑠)𝐾𝐾(𝑠𝑠) = −𝑇𝑇(𝑠𝑠) （2.9） 

となるので，相補感度関数が 1 に近づくと観測ノイズの影響が大きくなることがわかる．
式（2.7）で示した通り，相補感度関数と感度関数は合計が 1 になるため，外乱の影響を抑
えるために感度関数を⼩さくすると相補感度関数が大きくなるため，観測ノイズの影響が
大きくなる．逆に，観測ノイズの影響を抑えるために相補感度関数を⼩さくすると感度関
数が大きくなるため，外乱の影響が大きくなる．すなわち，相補感度関数と感度関数の関
係により，外乱抑圧性能と観測ノイズに対する耐性には相反関係があり，それらの性能を
両立することはできない．ここで⽤いられるのが，前節の外乱抑圧問題で導⼊した周波数
重み関数である． 

 

 
図 2.2 外乱と観測ノイズを含むフィードバック系 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

𝑃𝑃(𝑠𝑠) 𝐾𝐾(𝑠𝑠) 

𝑑𝑑 
𝑦𝑦 𝑟𝑟 𝑒𝑒 𝑢𝑢 + 

− + 

+ 

𝑛𝑛 
+ 

+ 
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2．1．3 ロバスト安定化問題 

𝐻𝐻∞制御理論では，制御対象のプラントに変動が含まれる場合においても安定性を保証す
ることが可能である．𝐻𝐻∞制御理論において摂動は，⾮構造的変動（unstructured uncertainty）
として扱い，代表的な⾮構造的変動である乗法的変動（multiplicative perturbation）と加法的
変動（additive perturbation）がある．よって先ず，次節おいて，乗法的変動と加法的変動に
関して解説する． 

 

2．1．3．1 乗法的変動と加法的変動 

 乗法的変動と加法的変動について説明する．なお，以下において特に明言がない限り，1

⼊⼒ 1 出⼒のシステムであるとする． 

 図 2.2 に乗法的変動を含むシステム𝑃𝑃�𝑀𝑀のブロック線図を示す．ブロック線図中の∆𝑀𝑀は乗
法的変動であり，𝑃𝑃は変動を含まないノミナルプラントである．ブロック線図から明らかな
とおり乗法的変動を含むシステムは 

 𝑃𝑃�𝑀𝑀 = (1 + ∆𝑀𝑀)𝑃𝑃 （2.10） 

であり，相対変動を表している．⼀⽅，図 2.3 に示されるのは加法的変動を含むシステム𝑃𝑃�𝐴𝐴
のブロック線図である．ブロック線図中の∆𝐴𝐴は加法的変動であり，同様に加法的変動を含む
システムは 

 𝑃𝑃�𝐴𝐴 = 𝑃𝑃 + ∆𝐴𝐴 （2.11） 

と表される．このように加法的変動は絶対変動を示している． 

 

 

図 2.3 乗法的変動を含むシステム 

 

 
図 2.4 加法的変動を含むシステム 

 
𝑃𝑃 

∆𝑀𝑀 

+ 
+ 

𝑃𝑃�𝑀𝑀 
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∆𝐴𝐴 

+ 
+ 

𝑃𝑃�𝐴𝐴 
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2．1．3．2 ⼩ゲイン定理 

 上記で解説した⾮構造的変動に対して，閉ループ系が内部安定となる制御器を求めるロ
バスト安定化問題（robust stabilization problem）を解くためには，重要となるのが⼩ゲイン
定理（small gain theorem）である． 

図 2.5 中に示される𝑀𝑀は既知であるシステム，∆は変動である．また，𝑀𝑀および∆は安定な
プロパな伝達関数である．ここで，図 2.4 に示すシステムが内部安定となる必要十分条件は 

 ‖∆‖∞ ≤ 1のとき，‖𝑀𝑀‖∞ < 1 （2.12） 

または 

 ‖∆‖∞ < 1のとき，‖𝑀𝑀‖∞ ≤ 1 （2.13） 

である．この定理を具体的に解説すると，それぞれの𝐻𝐻∞ノルムが 1 より⼩さくなれば，閉
ループで周回するごとに減衰していくことを示し，𝑀𝑀および∆の𝐻𝐻∞ノルムが 1 である場合に
は，減衰が起こらないため成り立たない．すなわち，1 より⼩さいことが重要であることに
注意されたい． 

 

 

図 2.5 ⼩ゲイン定理 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
𝑀𝑀 

∆ 
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2．1．3．3 乗法的変動に対するロバスト安定化問題 

 前節での解説を踏まえ，⾮構造的不確かさである乗法的変動と加法的変動に対してロバ
スト安定化問題を考える．図 2.6 に示されるのは変動を含むプラント𝑃𝑃�に対するフィード
バック系である．なお，制御器は 𝐾𝐾(𝑠𝑠)，プラントへの⼊⼒は⼊⼒𝑢𝑢，⽬標値を𝑟𝑟，出⼒を𝑦𝑦と
する．図 2.6 に示される変動を含むプラント𝑃𝑃�が乗法的変動を含むプラント𝑃𝑃�𝑀𝑀である場合に
ついて考える．図 2.6 に示されるフィードバック系を乗法的変動∆𝑀𝑀が含まれるシステム（図
2.7）に変形する．なお，⽬標値𝑟𝑟については，内部安定性に影響しないため，省略している．
ここで，乗法的変動∆𝑀𝑀の出⼒𝑤𝑤′から⼊⼒𝑧𝑧′の伝達関数𝐺𝐺𝑧𝑧𝑧𝑧′ を考えると 

 𝐺𝐺𝑧𝑧𝑧𝑧′ = −
𝑃𝑃𝐾𝐾

1 + 𝑃𝑃𝐾𝐾
= −𝑇𝑇 （2.14） 

と表すことができ，図 2.8 に示すように相補感度関数𝑇𝑇と乗法的変動∆𝑀𝑀を⼩ゲイン定理に適
⽤することができる．すなわち，乗法的変動∆𝑀𝑀が 

 ‖∆𝑀𝑀‖∞ ≤ 1 （2.15） 

と変動範囲が既知であれば， 

 ‖𝑇𝑇‖∞ < 1 （2.16） 

の条件を満たす制御器𝐾𝐾を見つける問題に帰着することができる． 

 

 

図 2.6 変動を含むプラントに対するネガティブフィードバック系 

 

 

図 2.7 乗法的変動を含むプラントに対するネガティブフィードバック系 
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∆𝑀𝑀 

𝑃𝑃 
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𝐾𝐾 
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図 2.7 ⼩ゲイン定理への適⽤ 

 

さらに，正規化された変動∆𝑁𝑁と変動の周波数特性を表す安定な伝達関数𝑊𝑊𝑀𝑀を⽤いて乗法的
変動∆𝑀𝑀を 

 ∆𝑀𝑀= ∆𝑁𝑁𝑊𝑊𝑀𝑀 （2.17） 

と定義する．当然ではあるが，正規化した変動∆𝑁𝑁は 

 ‖∆𝑁𝑁‖∞ ≤ 1 （2.18） 

であるため，乗法的変動∆𝑀𝑀と変動の周波数特性を表す安定な伝達関数𝑊𝑊𝑀𝑀には 

 |∆𝑀𝑀(𝑗𝑗𝑗𝑗)| ≤ |𝑊𝑊𝑀𝑀(𝑗𝑗𝑗𝑗)|，∀𝑗𝑗 （2.19） 

との関係が成り立つ．すなわち，伝達関数𝑊𝑊𝑀𝑀は乗法的摂動∆𝑀𝑀を包括するように与えればよ
いことがわかる． 

 伝達関数𝑊𝑊𝑀𝑀と正規化した変動∆𝑁𝑁を⽤いると図 2.7 で示されたブロック線図は，図 2.8 の
ように書き換えることができる．正規化された変動∆𝑁𝑁の出⼒𝑤𝑤から⼊⼒𝑧𝑧の伝達関数𝐺𝐺𝑧𝑧𝑧𝑧を
考えると 

 𝐺𝐺𝑧𝑧𝑧𝑧 = −
𝑊𝑊𝑀𝑀𝑃𝑃𝐾𝐾
1 + 𝑃𝑃𝐾𝐾

= −𝑊𝑊𝑀𝑀𝑇𝑇 （2.20） 

となる． 

 

 
図 2.8 周波数重み関数を⽤いた乗法的変動を含むプラントに対するフィードバック系 
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図 2.9 ⼩ゲイン定理への適⽤ 

 

以上の関係から，図 2.8 のブロック線図は，図 2.9 のように変換することができる．変動
∆𝑁𝑁は正規化されており，‖∆𝑁𝑁‖∞ ≤ 1であるため，⼩ゲイン定理より 

 ‖𝑊𝑊𝑀𝑀𝑇𝑇‖∞ < 1 （2.21） 

を満たすことができれば，いかなる変動∆𝑁𝑁に対して，フィードバック系の内部安定性を保
証することが可能である．ここで式（2.21）に関して以下のように変形する． 

 |𝑇𝑇(𝑗𝑗𝑗𝑗)| <
1

|𝑊𝑊𝑀𝑀(𝑗𝑗𝑗𝑗)| ，∀𝑗𝑗 （2.22） 

さらに，式（2.19）より 

 |𝑇𝑇(𝑗𝑗𝑗𝑗)| <
1

|𝑊𝑊𝑀𝑀(𝑗𝑗𝑗𝑗)| ≤
1

|∆𝑀𝑀(𝑗𝑗𝑗𝑗)| ，∀𝑗𝑗 （2.23） 

との関係が得られる．すなわち，乗法的変動∆𝑀𝑀の逆数1 ∆𝑀𝑀⁄ よりも⼩さく整形された伝達関
数𝑊𝑊𝑀𝑀の逆数1 𝑊𝑊𝑀𝑀⁄ よりも⼩さくなるように補感度関数𝑇𝑇を抑える必要があるといえる．
1 𝑊𝑊𝑀𝑀⁄ が乗法的変動の逆数1 ∆𝑀𝑀⁄ よりも大幅に⼩さく設定すれば，より保守的になるように，
伝達関数𝑊𝑊𝑀𝑀によって制御器の性能を調整することが可能である．当然ながら特定の周波数
領域で保守的に，または鋭く設定することも可能である．これらの特性から伝達関数𝑊𝑊𝑀𝑀は
周波数重み関数（frequency weighting function）と呼ばれる．式（2.23）から見てもわかるよ
うに，乗法的変動の逆数1 ∆𝑀𝑀⁄ よりも周波数重み関数の逆数1 𝑊𝑊𝑀𝑀⁄ を大幅に⼩さくなるよう
な保守的な設計を⾏うと相補感度関数𝑇𝑇のノルムを低く抑える必要がある．2．1．2 節で述
べた通り，相補感度関数𝑇𝑇が1に近づくほど⽬標値への応答性が良くなり観測ノイズに弱く
なる．逆に相補感度関数𝑇𝑇が⼩さくなればなるほど応答性は悪化するが観測ノイズに強くな
る．すなわち，ロバスト安定化問題において周波数重み関数の保守的な設計は，まさに制御
性能を保守的にする要因となる． 

 

 

 

 

 
−𝑊𝑊𝑀𝑀𝑇𝑇 

∆𝑁𝑁 

𝑧𝑧 𝑤𝑤 
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2．1．3．4 加法的変動に対するロバスト安定化問題 

 次に加法的変動においても乗法的不確かさと同様にロバスト安定化問題について考える．
図 2.6 に示される変動を含むプラント𝑃𝑃�が加法的変動∆𝐴𝐴を含むプラント𝑃𝑃�𝐴𝐴であるとすると，
ブロック線図は図 2.10 のように書き換えることができる．加法的変動∆𝐴𝐴の出⼒𝑤𝑤′から⼊⼒
𝑧𝑧′の伝達関数𝐺𝐺𝑧𝑧𝑧𝑧′ を考えると 

 𝐺𝐺𝑧𝑧𝑧𝑧′ = −
𝐾𝐾

1 + 𝑃𝑃𝐾𝐾
 （2.24） 

と表すことができる.ここで，右辺を 

 𝑇𝑇𝑆𝑆 =
𝐾𝐾

1 + 𝑃𝑃𝐾𝐾
 （2.25） 

のように定義すると，図 2.11 に示すように𝑇𝑇𝑆𝑆と加法的変動∆𝐴𝐴を⼩ゲイン定理に適⽤するこ
とができる．すなわち，乗法的変動の場合と同様に，加法的変動∆𝐴𝐴が 

 ‖∆𝐴𝐴‖∞ ≤ 1 （2.26） 

と変動範囲が既知であれば 

 ‖𝑇𝑇‖∞ < 1 （2.27） 

を満たす制御器𝐾𝐾を見つける問題に帰着することができる． 

 

 
図 2.10 加法的変動を含むプラントに対するネガティブフィードバック系 

 

 

図 2.11 ⼩ゲイン定理への適⽤ 
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乗法的変動∆𝑀𝑀を含んだ場合と同様に，正規化された変動∆𝑁𝑁と変動の周波数特性を表す安
定な伝達関数𝑊𝑊𝐴𝐴を⽤いて加法的変動∆𝐴𝐴を 

 ∆𝐴𝐴= ∆𝑁𝑁𝑊𝑊𝐴𝐴 （2.28） 

と定義する．当然ではあるが，正規化した変動∆𝑁𝑁は 

 ‖∆𝑁𝑁‖∞ ≤ 1 （2.29） 

であるため，加法的変動∆𝐴𝐴と変動の周波数特性を表す安定な伝達関数𝑊𝑊𝐴𝐴には 

 |∆𝐴𝐴(𝑗𝑗𝑗𝑗)| ≤ |𝑊𝑊𝐴𝐴(𝑗𝑗𝑗𝑗)|，∀𝑗𝑗 （2.30） 

との関係が成り立つ．すなわち，伝達関数𝑊𝑊𝐴𝐴は加法的変動∆𝐴𝐴を包括するように与えればよ
いことがわかる． 

 伝達関数𝑊𝑊𝐴𝐴と正規化した変動∆𝑁𝑁を⽤いると図 2.10 で示されたブロック線図は，図 2.12 の
ように書き換えることができる．正規化された変動∆𝑁𝑁の出⼒𝑤𝑤から⼊⼒𝑧𝑧の伝達関数𝐺𝐺𝑧𝑧𝑧𝑧を
考えると 

 𝐺𝐺𝑧𝑧𝑧𝑧 = −
𝑊𝑊𝐴𝐴𝑃𝑃𝐾𝐾

1 + 𝑃𝑃𝐾𝐾
= −𝑊𝑊𝐴𝐴𝑇𝑇 （2.31） 

となる． 

 

 
図 2.12 周波数重み関数を⽤いた加法的変動を含むプラントに対するフィードバック系 
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2．1．4 𝐻𝐻∞制御器の設計 

以上で解説から，𝐻𝐻∞制御理論では，周波数重み関数を⽤いて補償器𝐊𝐊を導く制御理論であ
ることがわかる．また，変動の定義の仕⽅，すなわち周波数重み関数をどこに配置するかで
制御器の設計が大きく変化する．この章では，周波数重み関数を含めたプラントの合成⽅法
などについて解説を⾏う． 

 

2．1．4．1 ⼀般化プラント 

𝐻𝐻∞制御理論では，補償器𝐊𝐊によって得られる制御⼊⼒𝐮𝐮（control input）と観測出⼒𝐲𝐲

（measured output）の⼊出⼒を持つプラントに対し，外乱⼊⼒𝐰𝐰（disturbance）と評価出⼒𝐳𝐳

（controlled output）を拡張した汎⽤モデルを⽤いる（図 2.13）． 

 

 
図 2.13 ⼀般化プラント 

 

その⼀般化されたフィードバック系を⼀般化プラント𝐆𝐆（generalized plant）と呼称し，その
⼊出⼒の関係は次式で表される． 

 �
𝐳𝐳
𝐲𝐲� = 𝐆𝐆 �𝐰𝐰𝐮𝐮� = �𝐆𝐆11 𝐆𝐆12

𝐆𝐆21 𝐆𝐆22
� �𝐰𝐰𝐮𝐮� （2.32） 

ここで，⼀般化プラント𝐆𝐆では，補償器𝐊𝐊が含まれないことに注意されたい．評価出⼒𝐳𝐳と観
測出⼒𝐲𝐲は次式で表される． 

 𝐳𝐳 = 𝐆𝐆11𝐰𝐰 + 𝐆𝐆12𝐮𝐮 （2.33） 

 𝐲𝐲 = 𝐆𝐆21𝐰𝐰 + 𝐆𝐆22𝐮𝐮 （2.34） 

ここで制御⼊⼒𝐮𝐮は補償器𝐊𝐊と観測出⼒𝐲𝐲によって以下のように決定される． 

 𝐮𝐮 = 𝐊𝐊𝐲𝐲 （2.35） 

上式を⽤いれば，観測出⼒𝐲𝐲で整理できるので，式（2.23）を 

𝐲𝐲 𝐮𝐮 

𝐰𝐰 𝐳𝐳 

𝐊𝐊 

 
𝐆𝐆 
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 𝐲𝐲 = 𝐆𝐆21𝐰𝐰 + 𝐆𝐆22𝐊𝐊𝐲𝐲  

 𝐲𝐲(𝐈𝐈 − 𝐆𝐆22𝐊𝐊) = 𝐆𝐆21𝐰𝐰  

 𝐲𝐲 =
𝐆𝐆21

𝐈𝐈 − 𝐆𝐆22𝐊𝐊
𝐰𝐰 （2.36） 

と変形することができる．よって，制御⼊⼒𝐮𝐮は 

 𝐮𝐮 = 𝐊𝐊
𝐆𝐆21

𝐈𝐈 − 𝐆𝐆22𝐊𝐊
𝐰𝐰 （2.37） 

と表すことができる．これを式（2.33）に代⼊すれば， 

 𝐳𝐳 = �𝐆𝐆11 + 𝐆𝐆12𝐊𝐊
𝐆𝐆21

𝐈𝐈 − 𝐆𝐆22𝐊𝐊
�𝐰𝐰 （2.38） 

が得られる．よって外乱⼊⼒𝐰𝐰，評価出⼒𝐳𝐳の伝達関数を𝐆𝐆𝑧𝑧𝑧𝑧とすると 

 𝐆𝐆𝑧𝑧𝑧𝑧 = 𝐆𝐆11 + 𝐆𝐆12𝐊𝐊
𝐆𝐆21

𝐈𝐈 − 𝐆𝐆22𝐊𝐊
 （2.39） 

となる．外乱による制御器の影響を抑えるということは，外乱⼊⼒𝐰𝐰に対する評価出⼒𝐳𝐳が
⼩さくなるような伝達関数𝐆𝐆𝑧𝑧𝑧𝑧が設計できれば良い．つまり，𝐻𝐻∞制御理論ではこの伝達関数
𝐆𝐆𝑧𝑧𝑧𝑧の𝐻𝐻∞ノルムを⼩さくするように補償器𝐊𝐊を決定する問題である．このように𝐻𝐻∞制御理
論は，様々な問題を⼀般化プラントとして表現して制御器を設計する．まず，例として図
2.14 に示す外乱抑圧問題の場合を考える．この場合の⼀般化プラント𝐆𝐆は，ノミナルプラン
ト𝐏𝐏に対し，ある周波数特性𝐖𝐖を有する外乱が⼊⼒されるシステムである．2．1．1 と同様
に外乱⼊⼒𝐰𝐰から評価出⼒𝐳𝐳までの伝達関数𝐆𝐆𝑧𝑧𝑧𝑧は，次式のように示される．  

 𝐆𝐆𝑧𝑧𝑧𝑧 =
𝐏𝐏

𝐈𝐈 + 𝐏𝐏𝐊𝐊
𝐖𝐖 （2.40） 

式（2.32）のように補償器𝐊𝐊を含まない⼀般化プラント𝐆𝐆は 

 �
𝐳𝐳
𝐲𝐲� = 𝐆𝐆 �𝐰𝐰𝐮𝐮� = �𝐏𝐏𝐖𝐖 −𝐏𝐏

𝐏𝐏𝐖𝐖 −𝐏𝐏� �
𝐰𝐰
𝐮𝐮� （2.41） 

となる．ただし，ここで⽤いられる周波数重み関数𝐖𝐖（周波数特性）は，⼀般的に周波数領
域で表される伝達関数によって設計されることが多い．しかしながら，それら伝達関数で表
された要素を持つ⾏列で構成される⼀般化プラント𝐆𝐆を⽤いて，𝐻𝐻∞制御を設計することは
できないので，周波数重み関数𝐖𝐖は伝達関数表現で設計されたあと状態空間表現に変換し，
⼀般化プラント𝐆𝐆を構成する．そこで次項より，状態空間表現されたノミナルプラント𝐏𝐏と
周波数重み関数𝐖𝐖による⼀般化プラント𝐆𝐆の導出について紹介する． 
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 まず，制御対象のプラント𝐏𝐏を示す状態空間モデルと周波数重み関数𝐖𝐖を示す状態空間モ
デルを式（2.42）から（2.45）に定義する． 

 �̇�𝐱𝑝𝑝 = 𝐀𝐀𝑝𝑝𝐱𝐱𝑝𝑝 + 𝐁𝐁𝑝𝑝𝐮𝐮𝑝𝑝 （2.42） 

 𝐲𝐲𝑝𝑝 = 𝐂𝐂𝑝𝑝𝐱𝐱𝑝𝑝 （2.43） 

 �̇�𝐱𝑧𝑧 = 𝐀𝐀𝑧𝑧𝐱𝐱𝑧𝑧 + 𝐁𝐁𝑧𝑧𝐮𝐮𝑧𝑧 （2.44） 

 𝐲𝐲𝑧𝑧 = 𝐂𝐂𝑧𝑧𝐱𝐱𝑧𝑧 + 𝐃𝐃𝑧𝑧𝐮𝐮𝑧𝑧 （2.45） 

ここで，𝐱𝐱𝑝𝑝は制御対象のプラント𝐏𝐏の状態量，𝐮𝐮𝑝𝑝は制御対象のプラント𝐏𝐏の⼊⼒，𝐲𝐲𝑝𝑝は制御
対象のプラント𝐏𝐏の出⼒，𝐀𝐀𝑝𝑝，𝐁𝐁𝑝𝑝，𝐂𝐂𝑝𝑝は制御対象のプラント𝐏𝐏の係数⾏列である．また，𝐱𝐱𝑧𝑧
は周波数重み関数𝐖𝐖の状態量，𝐮𝐮𝑧𝑧は周波数重み関数𝐖𝐖の⼊⼒，𝐲𝐲𝑧𝑧は周波数重み関数𝐖𝐖の出
⼒，𝐀𝐀𝑧𝑧，𝐁𝐁𝑧𝑧，𝐂𝐂𝑧𝑧，𝐃𝐃𝑧𝑧は周波数重み関数𝐖𝐖の係数⾏列である．ここで，図 2.14 から式（2.42）
と（2.43）は次式のように変形することができる． 

 �̇�𝐱𝑝𝑝 = 𝐀𝐀𝑝𝑝𝐱𝐱𝑝𝑝 + 𝐁𝐁𝑝𝑝(−𝐮𝐮+ 𝐲𝐲𝑧𝑧) （2.46） 

 𝐲𝐲 = 𝐂𝐂𝑝𝑝𝐱𝐱𝑝𝑝 （2.47） 

 𝐳𝐳 = 𝐂𝐂𝑝𝑝𝐱𝐱𝑝𝑝 （2.48） 

ここで式（2.46）に式（2.45）を代⼊すると 

 �̇�𝐱𝑝𝑝 = 𝐀𝐀𝑝𝑝𝐱𝐱𝑝𝑝 − 𝐁𝐁𝑝𝑝𝐮𝐮+ 𝐁𝐁𝑝𝑝𝐂𝐂𝑧𝑧𝐱𝐱𝑧𝑧 + 𝐁𝐁𝑝𝑝𝐃𝐃𝑧𝑧𝐮𝐮𝑧𝑧 （2.49） 

となる．図 2.14 から周波数重み関数𝐖𝐖の⼊⼒𝐮𝐮𝑧𝑧には𝐰𝐰が印加されるので⼀般化プラント𝐆𝐆

の状態⽅程式は 

 
𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
�
𝐱𝐱𝑝𝑝
𝐱𝐱𝑧𝑧� = �

𝐀𝐀𝑝𝑝 𝐁𝐁𝑝𝑝𝐂𝐂𝑧𝑧
𝟎𝟎 𝐀𝐀𝑧𝑧

� �
𝐱𝐱𝑝𝑝
𝐱𝐱𝑧𝑧�+ �

−𝐁𝐁𝑝𝑝 𝐁𝐁𝑝𝑝𝐃𝐃𝑧𝑧
𝟎𝟎 𝐁𝐁𝑧𝑧

� �𝐮𝐮𝐰𝐰� （2.50） 

 �𝒚𝒚𝐳𝐳� = �
𝐂𝐂𝑝𝑝 𝟎𝟎
𝐂𝐂𝑝𝑝 𝟎𝟎� �

𝐱𝐱𝑝𝑝
𝐱𝐱𝑧𝑧� （2.51） 
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となる．以上のように外乱抑圧問題の⼀般化プラントが導かれた．ここでは，周波数重み関
数を⼀つしか⽤いていないため，単純に合成できたが，周波数重み関数が複数の場所にある
場合，問題が複雑になり設計が難しくなることがわかる． 

 

 
図 2.14 外乱抑圧問題の⼀般化プラント 
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2．1．4．2 混合感度問題 

 前章では，外乱抑圧問題やロバスト安定化問題について解説した．しかし，実際にはロバ
スト安定性を保証しながら，外乱抑圧することが制御性能として求められる．そこで，感度
関数と相補感度関数の 2 つの𝐻𝐻∞ノルムが以下の条件となる補償器𝐊𝐊を決定する問題，混合
感度問題（mixed sensitivity problem）が⽤いられることが多い． 

 ‖𝐖𝐖𝑆𝑆𝐒𝐒‖∞ < 1 （2.52） 

 ‖𝐖𝐖𝑇𝑇𝐓𝐓‖∞ < 1 （2.53） 

𝐻𝐻∞制御では独立した 2 つのノルムに対して補償器𝐊𝐊を決定することはできないので，式
（2.52）から（2.53）の条件は 

 ��𝐖𝐖𝑆𝑆𝐒𝐒
𝐖𝐖𝑇𝑇𝐓𝐓

��
∞

< 1 （2.54） 

となる．混合感度問題の⼀般化プラントを図 2.15 に示す．ここで，外乱⼊⼒𝐰𝐰と評価出⼒
𝐳𝐳 = [𝐳𝐳1 𝐳𝐳2]Tの関係は 

 �
𝐳𝐳1
𝐳𝐳2� = �

𝐖𝐖𝑆𝑆
𝐈𝐈

𝐈𝐈 + 𝐏𝐏𝐊𝐊

𝐖𝐖𝑇𝑇
𝐏𝐏𝐊𝐊

𝐈𝐈 + 𝐏𝐏𝐊𝐊

�𝐰𝐰 （2.55） 

となるので，伝達関数𝐆𝐆𝑧𝑧𝑧𝑧は 

 𝐆𝐆𝑧𝑧𝑧𝑧 = �
𝐖𝐖𝑆𝑆

𝐈𝐈
𝐈𝐈 + 𝐏𝐏𝐊𝐊

𝐖𝐖𝑇𝑇
𝐏𝐏𝐊𝐊

𝐈𝐈 + 𝐏𝐏𝐊𝐊

� （2.56） 

である．つまり混合感度問題では，‖𝐆𝐆𝑧𝑧𝑧𝑧‖∞ < 1を満たす補償器𝐊𝐊を決定する． 

 

 

図 2.15 混合感度問題の⼀般化プラント 

𝐲𝐲 𝐮𝐮 

𝐰𝐰 𝐳𝐳1 

𝐊𝐊 

𝐏𝐏 

𝐖𝐖𝑇𝑇 

+ 

− 

𝐖𝐖𝑆𝑆 

𝐳𝐳2 
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2．1．4．3 修正混合感度問題 

 混合感度問題では，外乱抑圧問題とロバスト安定化問題を同時に満足する補償器𝐊𝐊を決定
する問題であった．しかし，式（2.56）に示される伝達関数𝐆𝐆𝑧𝑧𝑧𝑧に着⽬すると制御対象のプ
ラント𝐏𝐏と補償器𝐊𝐊は必ず積として評価関数の中に存在するため，補償器𝐊𝐊を決定する際に
極零相殺が⽣じる可能性がある．そこで，図 2.16 のようにブロック線図を変形して新たな
⼀般化プラントを構築する．図 2.16 では，新たにセンサノイズなどを示す外乱⼊⼒𝐰𝐰2が追
加され，周波数重み関数𝐖𝐖𝑁𝑁が⽤いられる．このとき，外乱⼊⼒𝐰𝐰 = [𝐰𝐰1 𝐰𝐰2]Tと評価出⼒
𝐳𝐳 = [𝐳𝐳1 𝐳𝐳2]Tの関係は 

 �
𝐳𝐳1
𝐳𝐳2� = �

𝐖𝐖𝑆𝑆
𝐏𝐏

𝐈𝐈 + 𝐏𝐏𝐊𝐊
𝐖𝐖𝑁𝑁𝐖𝐖𝑆𝑆

𝐈𝐈
𝐈𝐈 + 𝐏𝐏𝐊𝐊

𝐖𝐖𝑇𝑇
𝐏𝐏𝐊𝐊

𝐈𝐈 + 𝐏𝐏𝐊𝐊
𝐖𝐖𝑁𝑁𝐖𝐖𝑇𝑇

𝐊𝐊
𝐈𝐈 + 𝐏𝐏𝐊𝐊

� �
𝐰𝐰1
𝐰𝐰2
� （2.57） 

で与えられる．ここで伝達関数𝐆𝐆𝑧𝑧𝑧𝑧は 

 𝐆𝐆𝑧𝑧𝑧𝑧 = �
𝐖𝐖𝑆𝑆

𝐏𝐏
𝐈𝐈 + 𝐏𝐏𝐊𝐊

𝐖𝐖𝑁𝑁𝐖𝐖𝑆𝑆
𝐈𝐈

𝐈𝐈 + 𝐏𝐏𝐊𝐊

𝐖𝐖𝑇𝑇
𝐏𝐏𝐊𝐊

𝐈𝐈 + 𝐏𝐏𝐊𝐊
𝐖𝐖𝑁𝑁𝐖𝐖𝑇𝑇

𝐊𝐊
𝐈𝐈 + 𝐏𝐏𝐊𝐊

� （2.58） 

である．つまり，‖𝐆𝐆𝑧𝑧𝑧𝑧‖∞ < 1を満たす補償器𝐊𝐊を決定する問題となるが，ここで式（2.56）
と式（2.58）を比較すると，式（2.58）の伝達関数⾏列の要素には，制御対象のプラント𝐏𝐏と
補償器𝐊𝐊の積以外を有しており，極零相殺が⽣じにくい構成となっていることがわかる．こ
の⼀般化プラントを⽤いた問題は修正混合感度問題（modified mixed sensitivity problem）と
呼ばれ，𝐻𝐻∞制御理論において⼀般的に⽤いられることの多い⼀般化プラントの構成である． 

 

 

図 2.16 修正混合感度問題の⼀般化プラント 
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2．2 𝝁𝝁設計法 

前章では，𝐻𝐻∞制御理論について詳しく解説した．𝐻𝐻∞制御理論は優れたロバスト性を有
しているが，不確かさを乗法的変動や加法的変動などの⼀つの変動に置き換えた⾮構造的
変動ため，制御器が保守的になるという欠点があった．そこで，各パラメータの変動をこ
こで扱い，𝐻𝐻∞制御器の保守性を抑えた制御器が𝜇𝜇設計法である． 

 

2．2．1 構造的変動 

この章では，構造的変動について解説する．まず，図 2.17 に示されるシステムを考える．
図 2.17 のシステムの変動𝚫𝚫1，𝚫𝚫2を対⾓⾏列としてまとめて変形すると図 2.18 となる． 

 

 
図 2.17 複数の変動を含むシステム 

 

 

図 2.18 変動がまとめられたシステム 
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図 2.18 において，対⾓⾏列にまとめられた変動以外の要素を 

 �
𝐳𝐳1
𝐳𝐳2� = 𝐌𝐌�

𝐰𝐰1
𝐰𝐰2
� （2.59） 

とする．ここで，⾏列𝐌𝐌は 

 𝐌𝐌 = �𝐊𝐊𝐏𝐏2
(𝐈𝐈 − 𝐏𝐏𝐏𝐏1𝐊𝐊𝐏𝐏2)−1𝐏𝐏 (𝐈𝐈 − 𝐊𝐊𝐏𝐏2𝐏𝐏𝐏𝐏1)−1𝐊𝐊

(𝐈𝐈 − 𝐏𝐏𝐏𝐏1𝐊𝐊𝐏𝐏2)−1𝐏𝐏 𝐏𝐏𝐏𝐏1(𝐈𝐈 − 𝐊𝐊𝐏𝐏2𝐏𝐏𝐏𝐏1)−1𝐊𝐊
� （2.60） 

である．以上で得られた関係から図 2.18 の変動𝚫𝚫1，𝚫𝚫2を 

 𝚫𝚫𝛥𝛥 = diag(𝚫𝚫1,𝚫𝚫2, … ,𝚫𝚫𝑖𝑖) （2.61） 

⼀般化し，図 2.19 のように構造的変動を表現することができる．  

 

 
図 2.19 構造的変動 

 

 

2．2．2 𝜇𝜇の定義 

 ⾏列𝐌𝐌 ∈ ℂ𝑦𝑦×𝑦𝑦に対して，構造化特異値𝜇𝜇𝚫𝚫(𝐌𝐌)は式（2.62）で定義される．ここでℂ𝑦𝑦×𝑦𝑦は𝑛𝑛

⾏𝑛𝑛列の複素数の⾏列を示す． 

 𝜇𝜇𝚫𝚫(𝐌𝐌) =
1

min �σmax(𝚫𝚫)�𝚫𝚫 ∈ 𝚫𝚫𝛥𝛥， det(𝐈𝐈 − 𝐌𝐌𝚫𝚫) = 0�
diag(𝚫𝚫1,𝚫𝚫2, … ,𝚫𝚫𝑖𝑖) （2.62） 

ここで，σmax( )は最大特異値を示し，𝚫𝚫は 

 𝚫𝚫 = diag(𝛿𝛿1𝐈𝐈𝑟𝑟1 … ,𝛿𝛿𝑆𝑆𝐈𝐈𝑟𝑟𝑆𝑆,𝚫𝚫1, … ,𝚫𝚫𝐹𝐹)，𝛿𝛿𝑖𝑖 ∈ ℂ，𝚫𝚫𝑗𝑗 ∈ ℂ𝑚𝑚𝑗𝑗×𝑚𝑚𝑗𝑗 （2.63） 

で定義される．また，式（2.62）においてdet(𝐈𝐈 − 𝐌𝐌𝚫𝚫) = 0となる𝚫𝚫 ∈ 𝚫𝚫𝛥𝛥が存在しない場合は
𝜇𝜇𝚫𝚫(𝐌𝐌) ≔ 0とする． 
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2．2．3 構造的摂動に対するロバスト安定化 

 構造的変動を持つシステムに対するロバスト安定性は，式（2.64）に示す． 

 𝜇𝜇𝚫𝚫{𝐌𝐌(𝑗𝑗𝑗𝑗)} < 1，∀𝜔𝜔 （2.64） 

ここで，𝐌𝐌は安定でプロパな伝達関数であり，図 2.20 に示される伝達関数𝐆𝐆と補償器𝐊𝐊で構
成される閉ループ系で次式のように下側分数変換によって結合された伝達関数⾏列である． 

 𝐌𝐌 = 𝐹𝐹𝐿𝐿(𝐆𝐆,𝐊𝐊) （2.65） 

以上のように，𝜇𝜇設計法におけるロバスト安定化問題では，𝐌𝐌の構造化特異値𝜇𝜇を 1 以下に抑
える補償器𝐊𝐊を設計する問題となる． 

 

 

図 2.20 ロバスト安定化問題 

 

 

図 2.21 ロバスト安定化問題 
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2．2．4 ロバスト性能問題 

 𝜇𝜇設計法が𝐻𝐻∞制御理論と大きく異なる点として構造的変動を扱うことが可能であるとい
うことを紹介した．この構造的変動は，ロバスト安定性を保証する上で保守性を抑えると
いった利点に加えて様々な利点を有する．それは，各々のパラメータ変動を⾮構造的不確
かさで置き換える必要がないことや，システムに不確かさが存在しても性能を保証できる
といった点がある．ここで，システムに不確かさが存在した場合に性能が保証できるとい
うことは，ロバスト安定性とは異なるということについて注意されたい．𝐻𝐻∞制御理論で扱
われる混合感度問題では，2．1．4．2 で説明した通り，次式の条件を満たす補償器𝐊𝐊を決
定する． 

 ��
𝐖𝐖𝑆𝑆

𝐈𝐈
𝐈𝐈 + 𝐏𝐏𝐊𝐊

𝐖𝐖𝑇𝑇
𝐏𝐏𝐊𝐊

𝐈𝐈 + 𝐏𝐏𝐊𝐊

��

∞

< 1 （2.66） 

ここで上式における関数がノミナルなプラント𝐏𝐏に対して与えられていることは明らかで
ある．よって，式（2.66）においては変動などを含む不確かなプラント𝐏𝐏�に対して性能を保
証していない．この不確かなプラント𝐏𝐏�に対して性能を保証する問題をロバスト性能問題
と呼ぶ．つまり，ロバスト性能問題では 

 ��

⎣
⎢
⎢
⎡𝐖𝐖𝑆𝑆

𝐈𝐈
𝐈𝐈 + 𝐏𝐏�𝐊𝐊

𝐖𝐖𝑇𝑇
𝐏𝐏�𝐊𝐊

𝐈𝐈 + 𝐏𝐏�𝐊𝐊⎦
⎥
⎥
⎤
��

∞

< 1 （2.67） 

の条件を満たす補償器𝐊𝐊を導く問題となる．ここで，不確かなプラント𝐏𝐏�が乗法的変動を有
するとして 

 𝐏𝐏� = �𝐈𝐈＋𝐖𝐖𝑚𝑚𝚫𝚫𝑚𝑚�𝐏𝐏 （2.68） 

で定義する．ここで，𝚫𝚫𝑚𝑚は次式を満たす安定な伝達関数である． 

 ‖𝚫𝚫𝑚𝑚‖∞ ≤ 1 （2.69） 

ここで，図 2.22 に示されるシステムの場合，式（2.69）を満たす全ての𝚫𝚫𝑚𝑚に対して，外乱
⼊⼒𝐝𝐝から評価出⼒𝐞𝐞の𝐻𝐻∞ノルムを 1 以下にする補償器𝐊𝐊を導く問題となる．さらに，図 2.23

に示す構造的変動𝚫𝚫を含むシステムに対しても同様の問題として⼀般化できる．この問題を
解くにあたって，重要となるのが構造的変動である．なぜなら，外乱⼊⼒𝐝𝐝から評価出⼒𝐞𝐞に
対して仮想的な変動𝚫𝚫𝑒𝑒𝑦𝑦を接続し，構造的変動に組み込むことで図 2.24 に示されるようにロ
バスト安定化問題に帰着することができる．すなわち，ロバスト性能問題において補償器𝐊𝐊

を導く問題は 
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 𝜇𝜇𝚫𝚫𝑟𝑟𝑝𝑝�𝐆𝐆𝑟𝑟𝑝𝑝(𝑗𝑗𝑗𝑗)� < 1，∀𝜔𝜔 （2.70） 

となる．ここで𝐆𝐆𝑟𝑟𝑝𝑝は 

 𝐆𝐆𝑟𝑟𝑝𝑝 = 𝐹𝐹𝐿𝐿(𝐆𝐆,𝐊𝐊) （2.71） 

であり，仮想的な変動𝚫𝚫𝑒𝑒𝑦𝑦が接続された構造的変動𝚫𝚫𝑟𝑟𝑝𝑝は次式で定義される． 

 𝚫𝚫𝑟𝑟𝑝𝑝 ≔ �𝚫𝚫 𝟎𝟎
𝟎𝟎 𝚫𝚫𝑒𝑒𝑦𝑦

� （2.72） 

以上のように，𝜇𝜇設計法では構造的変動を⽤いることで𝐻𝐻∞制御理論における保守性を抑える
と共に，ロバスト性能を保証することができる優れたロバスト制御理論である．しかしなが
ら，本節における解説からも明らかなとおり，設計⼿順は複雑で直観的に調整を⾏うことが
できないといった欠点がある． 

 

 

図 2.22 乗法的変動を含むプラントに対するロバスト性能問題 

 

 

図 2.23 ロバスト性能問題 

 

𝐞𝐞 

− 

𝚫𝚫𝑚𝑚 

𝐏𝐏 
+ 

+ 

𝐰𝐰 𝐳𝐳 

𝐊𝐊 

𝐖𝐖𝑚𝑚 𝑾𝑾𝑆𝑆 

𝐝𝐝 

𝐊𝐊 

𝚫𝚫 

𝐆𝐆 

𝐰𝐰 𝐳𝐳 

𝐝𝐝 𝐞𝐞 
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図 2.24 ロバスト安定化問題に帰着されたロバスト性能問題 
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2．3 スライディングモード制御（sliding mode control: SMC） 

 スライディングモード制御（SMC）は，𝐻𝐻∞制御器や𝜇𝜇設計法と大きく異なる構造を有して
おり，⾮常に単純な制御構造を有し，優れたロバスト性を有する制御である．本章では，ま
ず基本的な SMC 制御構造について解説し，SMC が高いロバスト性を有する理由について
解説する． 

 

 
図 2.25 スライディングモード制御の概念 

 

2．3．1 スライディングモード制御の構造 

 スライディングモード制御（SMC）の特徴的な部分は状態量を位相空間内の特定の軌跡に
固定することである．SMC では図 2.25 に示すように位相空間内のある平面に沿いながら⽬
標まで到達する．このように状態量を拘束する平面を超平面（hyperplane）と呼び，この超
平面上を移動しながら原点に向かう状態はスライディングモードと呼ばれる．次に具体的
な SMC の制御構造について解説する． 

 本章で解説する SMC では，次式の連続時間における線形な状態⽅程式で表現されたシス
テムを⽤いる． 

 �̇�𝐱(𝑑𝑑) = 𝐀𝐀𝐱𝐱(𝑑𝑑) + 𝐁𝐁𝐮𝐮(𝑑𝑑) （2.73） 

上式における𝐱𝐱(𝑑𝑑)は状態量，𝐮𝐮(𝑑𝑑)は制御⼊⼒であり，𝐱𝐱 ∈ 𝐑𝐑𝑦𝑦，𝐮𝐮 ∈ 𝐑𝐑𝑚𝑚である．SMC では上式
に対して切換関数𝛔𝛔が定義される． 

 𝛔𝛔(𝐱𝐱) = 𝐬𝐬(𝐱𝐱) （2.74） 

ここで，切換関数𝛔𝛔(𝐱𝐱)は 

𝐬𝐬(𝐱𝐱) = 𝟎𝟎 

𝑥𝑥2 

𝑥𝑥1 

𝐱𝐱(0) 
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 𝛔𝛔(𝐱𝐱) = [𝜎𝜎1 𝜎𝜎2 ⋯ 𝜎𝜎𝑚𝑚]T （2.75） 

である．また，超平面𝐬𝐬(𝐱𝐱)は 

 𝐬𝐬(𝐱𝐱) = [𝐬𝐬1T 𝐬𝐬2T ⋯ 𝐬𝐬𝑚𝑚T ]T𝐱𝐱 （2.76） 

であり，𝐬𝐬(𝐱𝐱)は次式で表現される関数𝐿𝐿(𝐱𝐱, 𝑑𝑑)の導関数が負定になるよう決定される． 

 𝐿𝐿(𝐱𝐱, 𝑑𝑑) =
1
2
𝐬𝐬T(𝐱𝐱)𝐬𝐬(𝐱𝐱) （2.77） 

以上による切換関数𝛔𝛔を⽤いて SMC の⼊⼒は 

 𝐮𝐮(𝑑𝑑) = 𝐮𝐮𝑠𝑠[sgn(𝜎𝜎1) sgn(𝜎𝜎2) ⋯ sgn(𝜎𝜎𝑚𝑚)]T （2.78） 

となる．𝐮𝐮𝑠𝑠は 

 𝐮𝐮𝑠𝑠 = diag(𝑢𝑢𝑠𝑠1,𝑢𝑢𝑠𝑠2, … ,𝑢𝑢𝑠𝑠𝑚𝑚) （2.79） 

である．また，式（2.78）中のsgn( )は 

 sgn𝑥𝑥 =

⎩
⎪
⎨

⎪
⎧−1，𝑥𝑥 > 0

−0，𝑥𝑥 = 0

−1，𝑥𝑥 < 0

 （2.80） 

で表される．このように，SMC は符号関数により制御⼊⼒が切り換る構造をしており，超
平面近傍で⼊⼒が激しく切り換るチャタリングといった現象が発⽣する欠点の⼀つとなる．
しかし，前章で解説した𝐻𝐻∞制御器と𝜇𝜇設計法と比較して，SMC は⾮常に単純な構造の制御
⼿法であることがわかる． 
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2．3．2 スライディングモード制御のロバスト性 

 式（2.73）のシステムに対してパラメータ変動𝚫𝚫𝐀𝐀(𝑑𝑑)，𝚫𝚫𝐁𝐁(𝑑𝑑)，及び外乱𝐝𝐝(𝐱𝐱, 𝑑𝑑)を含む以
下のモデルについて考える． 

 �̇�𝐱(𝑑𝑑) = �𝐀𝐀+ 𝚫𝚫𝐀𝐀(𝑑𝑑)�𝐱𝐱(𝑑𝑑) + �𝐁𝐁+ 𝚫𝚫𝐁𝐁(𝑑𝑑)�𝐮𝐮(𝑑𝑑) + 𝐝𝐝(𝐱𝐱, 𝑑𝑑) （2.81） 

ここで，システムに対する不確かさは，⼊⼒と同じチャンネルに印加すると仮定，すなわち
マッチング条件を満たすと仮定すれば，式（2.81）は次式のように置き換えることができる． 

 �̇�𝐱(𝑑𝑑) = 𝐀𝐀𝐱𝐱(𝑑𝑑) + 𝐁𝐁𝐮𝐮(𝑑𝑑) + 𝐡𝐡(𝐱𝐱, 𝑑𝑑) （2.82） 

なお，パラメータ変動と外乱は以下のように定義しており， 

 𝚫𝚫𝐀𝐀(𝑑𝑑)𝐱𝐱(𝑑𝑑) = 𝐁𝐁𝐮𝐮𝐴𝐴(𝑑𝑑) （2.83） 

 𝚫𝚫𝐁𝐁(𝑑𝑑)𝐮𝐮(𝑑𝑑) = 𝐁𝐁𝐮𝐮𝐵𝐵(𝑑𝑑) （2.84） 

 𝐝𝐝(𝐱𝐱, 𝑑𝑑) = 𝐁𝐁𝐮𝐮𝑦𝑦𝑖𝑖𝑠𝑠(𝐱𝐱, 𝑑𝑑) （2.85） 

上式で表されたパラメータ変動と外乱から成る項𝐡𝐡(𝐱𝐱, 𝑑𝑑) ⊂ range(𝐁𝐁)を 

 𝐡𝐡(𝐱𝐱, 𝑑𝑑) = ∆𝐀𝐀(𝑑𝑑)𝐱𝐱(𝑑𝑑) + ∆𝐁𝐁(𝑑𝑑)𝐮𝐮(𝑑𝑑) + 𝐝𝐝(𝐱𝐱, 𝑑𝑑)  

 𝐡𝐡(𝐱𝐱, 𝑑𝑑) = 𝐁𝐁𝐮𝐮𝐴𝐴(𝑑𝑑) + 𝐁𝐁𝐮𝐮𝐵𝐵(𝑑𝑑) + 𝐁𝐁𝐮𝐮𝑦𝑦𝑖𝑖𝑠𝑠(𝐱𝐱, 𝑑𝑑)  

 𝐡𝐡(𝐱𝐱, 𝑑𝑑) = 𝐁𝐁𝐮𝐮ℎ(𝐱𝐱, 𝑑𝑑) （2.86） 

とする．以上のシステムに対して，状態量を切換超平面上に拘束することができたと仮定す
る．切換超平面上に拘束できている状態では 

 𝛔𝛔(𝐱𝐱) = �̇�𝛔(𝐱𝐱) = 𝟎𝟎 （2.87） 

となるので，式（2.82）を⽤いると 

 �̇�𝛔(𝐱𝐱) =
𝜕𝜕𝐬𝐬
𝜕𝜕𝐱𝐱
�𝐀𝐀𝐱𝐱(𝑑𝑑) + 𝐁𝐁𝐮𝐮(𝑑𝑑) + 𝐡𝐡(𝐱𝐱, 𝑑𝑑)� = 𝟎𝟎 （2.88） 

となる．つまり，超平面に拘束中の⼊⼒は 



40 
 

 𝐮𝐮(𝑑𝑑) = −�
𝜕𝜕𝐬𝐬
𝜕𝜕𝐱𝐱
𝐁𝐁�

−1 𝜕𝜕𝐬𝐬
𝜕𝜕𝐱𝐱
�𝐀𝐀𝐱𝐱(𝑑𝑑) + 𝐡𝐡(𝐱𝐱, 𝑑𝑑)� （2.89） 

となる．ここで，式（2.89）得られた⼊⼒を式（2.81）に印加すると次式のようになる． 

 �̇�𝐱(𝑑𝑑) = 𝐀𝐀𝐱𝐱(𝑑𝑑) + 𝐁𝐁𝐮𝐮(𝑑𝑑) + 𝐡𝐡(𝐱𝐱, 𝑑𝑑)  

 �̇�𝐱(𝑑𝑑) = 𝐀𝐀𝐱𝐱(𝑑𝑑)− 𝐁𝐁�
𝜕𝜕𝐬𝐬
𝜕𝜕𝐱𝐱
𝐁𝐁�

−1 𝜕𝜕𝐬𝐬
𝜕𝜕𝐱𝐱
�𝐀𝐀𝐱𝐱(𝑑𝑑) + 𝐡𝐡(𝐱𝐱, 𝑑𝑑)�+ 𝐡𝐡(𝐱𝐱, 𝑑𝑑)  

 �̇�𝐱(𝑑𝑑) = 𝐀𝐀𝐱𝐱(𝑑𝑑)− 𝐁𝐁�
𝜕𝜕𝐬𝐬
𝜕𝜕𝐱𝐱
𝐁𝐁�

−1 𝜕𝜕𝐬𝐬
𝜕𝜕𝐱𝐱
𝐀𝐀𝐱𝐱(𝑑𝑑)− 𝐁𝐁�

𝜕𝜕𝐬𝐬
𝜕𝜕𝐱𝐱
𝐁𝐁�

−1 𝜕𝜕𝐬𝐬
𝜕𝜕𝐱𝐱
𝐡𝐡(𝐱𝐱, 𝑑𝑑) + 𝐡𝐡(𝐱𝐱, 𝑑𝑑)  

 �̇�𝐱(𝑑𝑑) = �𝐈𝐈 − 𝐁𝐁�
𝜕𝜕𝐬𝐬
𝜕𝜕𝐱𝐱
𝐁𝐁�

−1 𝜕𝜕𝐬𝐬
𝜕𝜕𝐱𝐱
�𝐀𝐀𝐱𝐱(𝑑𝑑) + �𝐈𝐈 − 𝐁𝐁�

𝜕𝜕𝐬𝐬
𝜕𝜕𝐱𝐱
𝐁𝐁�

−1 𝜕𝜕𝐬𝐬
𝜕𝜕𝐱𝐱
�𝐡𝐡(𝐱𝐱, 𝑑𝑑) （2.90） 

さらに，式（2.86）を代⼊すると 

 �̇�𝐱(𝑑𝑑) = �𝐈𝐈 − 𝐁𝐁�
𝜕𝜕𝐬𝐬
𝜕𝜕𝐱𝐱
𝐁𝐁�

−1 𝜕𝜕𝐬𝐬
𝜕𝜕𝐱𝐱
�𝐀𝐀𝐱𝐱(𝑑𝑑) + �𝐈𝐈 − 𝐁𝐁�

𝜕𝜕𝐬𝐬
𝜕𝜕𝐱𝐱
𝐁𝐁�

−1 𝜕𝜕𝐬𝐬
𝜕𝜕𝐱𝐱
�𝐁𝐁𝐮𝐮ℎ(𝐱𝐱, 𝑑𝑑)  

 �̇�𝐱(𝑑𝑑) = �𝐈𝐈 − 𝐁𝐁�
𝜕𝜕𝐬𝐬
𝜕𝜕𝐱𝐱
𝐁𝐁�

−1 𝜕𝜕𝐬𝐬
𝜕𝜕𝐱𝐱
�𝐀𝐀𝐱𝐱(𝑑𝑑) （2.91） 

となり，超平面に拘束されている場合は，外乱𝐡𝐡(𝐱𝐱, 𝑑𝑑)の影響を受けなくなることがわかる．
これにより SMC は優れたロバスト性を有することがわかる．またスライディングモード状
態にある場合，システムは式（2.91）となることがわかる． 
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2．4 インテグラルスライディングモード制御（integral sliding mode control: SMC） 

 インテグラルスライディングモード制御（ISMC）は，SMC と異なる切換関数によって，
制御対象のシステムを理想的な状態に拘束する制御である．本章では，まず ISMC の制御構
造について解説し，ISMC のロバスト性について解説する． 

 

2．4．1 インテグラルスライディングモード制御の概要 

インテグラルスライディングモード制御（ISMC）と SMC の大きな違いは，切換関数の構
造にある．後節で詳しく解説するが，ISMC では切換関数に新たに新たに𝐳𝐳(𝑑𝑑)の項を追加す
る．この変数の追加によって，システムの初期位置が既知であれば，初期状態からシステム
を超平面に拘束することができる．すなわち，SMC では，超平面までの到達を⾏う到達モー
ドを経てスライディングモードへと移⾏するが，ISMC では，初期状態からスライディング
モードへと移⾏することができる．また，SMC ではスライディングモード中の挙動が超平
面によって低次元化されたシステムに依存するが，ISMC ではそのような低次元化が⾏われ
ない．ISMC によって超平面に拘束された場合に変化する運動は，理想モデルと外乱などを
含む実際のシステムの挙動の差によって表される誤差⽅程式にのみ作⽤し，過渡応答に影
響を与えない．すなわち，外乱抑圧性能と過渡応答の性能を独立して調整することが可能で
ある．⼀⽅で SMC 由来の符号関数などを⽤いた制御⼊⼒を切り換える構造も踏襲されてお
り，チャタリング等の⼊⼒が振動するといった問題も SMC と同様に存在する． 

 

2．4．2 インテグラルスライディングモード制御の構造 

 ISMC は SMC で解説したパラメータや外乱を含むシステムの式（2.82）から（2.86）を対
象とするシステムとする．まず，ISMC では制御⼊⼒𝐮𝐮(𝑑𝑑)を以下に示すように定義する． 

 𝐮𝐮(𝑑𝑑) = 𝐮𝐮0(𝑑𝑑) + 𝐮𝐮1(𝑑𝑑) （2.92） 

ここで，𝐮𝐮0(𝑑𝑑)はパラメータ変動，外乱の影響がない理想的な運動モデルに対する制御⼊⼒
であり，理想的な運動モデルに対して制御⼊⼒𝐮𝐮0(𝑑𝑑)が印加されている場合の状態量𝐱𝐱(𝑑𝑑)は
次式で表される． 

 �̇�𝐱(𝑑𝑑) = 𝐀𝐀𝐱𝐱(𝑑𝑑) + 𝐁𝐁𝐮𝐮0(𝑑𝑑) （2.93） 

式（2.92）が示すように制御器の制御⼊⼒𝐮𝐮(𝑑𝑑)は，理想モデルに対する制御⼊⼒𝐮𝐮0(𝑑𝑑)と，パ
ラメータ変動と外乱を含む項𝐡𝐡(𝐱𝐱, 𝑑𝑑)を抑制するための制御⼊⼒𝐮𝐮1(𝑑𝑑)によって構成される．
ISMC における制御⼊⼒𝐮𝐮1(𝑑𝑑)を次式に示す． 

 𝛔𝛔(𝐱𝐱, 𝑑𝑑) = [𝜎𝜎1 𝜎𝜎2 ⋯ 𝜎𝜎𝑚𝑚]T （2.94） 
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 𝐮𝐮1(𝑑𝑑) = −𝐮𝐮𝑠𝑠[sgn(𝜎𝜎1) sgn(𝜎𝜎2) ⋯ sgn(𝜎𝜎𝑚𝑚)]T （2.95） 

ここで，𝛔𝛔(𝐱𝐱, 𝑑𝑑)は切換関数，𝐮𝐮𝑠𝑠は正定な対⾓⾏列 

 𝐮𝐮𝑠𝑠 = diag(𝑢𝑢𝑠𝑠1,𝑢𝑢𝑠𝑠2, … ,𝑢𝑢𝑠𝑠𝑚𝑚) （2.96） 

である．また，外乱⼊⼒ 

 𝐮𝐮ℎ(𝐱𝐱, 𝑑𝑑) = [𝑢𝑢ℎ1 ⋯ 𝑢𝑢ℎ𝑚𝑚]T （2.97） 

の各要素の上下限は既知であるとし，⾏列𝐮𝐮𝑠𝑠の各要素𝑢𝑢𝑠𝑠𝑗𝑗は 

 𝑢𝑢𝑠𝑠𝑗𝑗 ≥ �𝑢𝑢ℎ𝑗𝑗(𝐱𝐱, 𝑑𝑑)�，𝑗𝑗 = 1,2, … ,𝑚𝑚 （2.98） 

となるように決定する．また，式（2.94）の切換関数𝛔𝛔(𝐱𝐱, 𝑑𝑑)を次式で定義する． 

 𝛔𝛔(𝐱𝐱, 𝑑𝑑) = 𝐬𝐬(𝐱𝐱)− 𝐳𝐳(𝑑𝑑) （2.99） 

 𝐳𝐳(𝑑𝑑) = �
𝜕𝜕𝐬𝐬
𝜕𝜕𝐱𝐱
�𝐀𝐀𝐱𝐱(𝜏𝜏) + 𝐁𝐁𝐮𝐮0(𝜏𝜏)�𝑑𝑑𝜏𝜏

𝑡𝑡

0
 （2.100） 

このように ISMC では SMC と比較し，切換関数に新たに𝐳𝐳(𝑑𝑑)の項が追加されていることが
わかる．ここで，初期値𝐳𝐳(0)は 

 𝐳𝐳(0) =  𝐬𝐬�𝐱𝐱(0)� （2.101） 

と定義する．また，式（2.99）の𝐬𝐬(𝐱𝐱)は 

 𝐬𝐬(𝐱𝐱) = [𝐬𝐬1T 𝐬𝐬2T ⋯ 𝐬𝐬𝑚𝑚T ]T𝐱𝐱(𝑑𝑑) （2.102） 

であり，⼀般的な SMC と同様に，次式で表現される関数𝐿𝐿(𝐱𝐱, 𝑑𝑑)の導関数が負定になるよう
決定される． 

 𝐿𝐿(𝐱𝐱, 𝑑𝑑) =
1
2
𝐬𝐬T(𝐱𝐱)𝐬𝐬(𝐱𝐱) （2.103） 

以上が，ISMC の基本的な制御構造である． 
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2．4．3 インテグラルスライディングモード制御のロバスト性 

 SMC と同様に，ISMC においても状態量が切換超平面上に拘束できている場合について
考える．切換超平面上に拘束できている状態では 

 𝛔𝛔(𝐱𝐱) = �̇�𝛔(𝐱𝐱) = 𝟎𝟎 （2.104） 

となるので，式（2.99）は次式のように変形することができる． 

 �̇�𝐬(𝐱𝐱)− �̇�𝐳(𝑑𝑑) = 𝟎𝟎  

 𝜕𝜕𝐬𝐬
𝜕𝜕𝐱𝐱
�𝐀𝐀𝐱𝐱(𝑑𝑑) + 𝐁𝐁𝐮𝐮0(𝑑𝑑) + 𝐁𝐁𝐮𝐮1(𝑑𝑑) + 𝐡𝐡(𝐱𝐱, 𝑑𝑑)� −

𝜕𝜕𝐬𝐬
𝜕𝜕𝐱𝐱
�𝐀𝐀𝐱𝐱(𝑑𝑑) + 𝐁𝐁𝐮𝐮0(𝑑𝑑)� = 𝟎𝟎  

 𝜕𝜕𝐬𝐬
𝜕𝜕𝐱𝐱
𝐁𝐁𝐮𝐮1(𝑑𝑑) +

𝜕𝜕𝐬𝐬
𝜕𝜕𝐱𝐱

𝐡𝐡(𝐱𝐱, 𝑑𝑑) = 𝟎𝟎 （2.105） 

ここで，パラメータ変動や外乱による⼊⼒は𝐡𝐡(𝐱𝐱, 𝑑𝑑) = 𝐁𝐁𝐮𝐮ℎ(𝐱𝐱, 𝑑𝑑)で表現できると定義している
ことから，切換超平面上に拘束されている場合の制御⼊⼒𝐮𝐮1(𝑑𝑑)は 

 𝐮𝐮1(𝑑𝑑) = −𝐮𝐮ℎ(𝐱𝐱, 𝑑𝑑) （2.106） 

となる．これにより，状態量が切換超平面上に拘束されていれば，式（2.82）で表現される
外乱を含むシステムは 

 �̇�𝐱(𝑑𝑑) = 𝐀𝐀𝐱𝐱(𝑑𝑑) + 𝐁𝐁𝐮𝐮(𝑑𝑑) + 𝐡𝐡(𝐱𝐱, 𝑑𝑑)  

 �̇�𝐱(𝑑𝑑) = 𝐀𝐀𝐱𝐱(𝑑𝑑) + 𝐁𝐁𝐮𝐮0(𝑑𝑑) + 𝐁𝐁𝐮𝐮1(𝑑𝑑) + 𝐁𝐁𝐮𝐮ℎ(𝐱𝐱, 𝑑𝑑)  

 �̇�𝐱(𝑑𝑑) = 𝐀𝐀𝐱𝐱(𝑑𝑑) + 𝐁𝐁𝐮𝐮0(𝑑𝑑) （2.107） 

と表現でき，式（2.93）で示される理想モデルに制御⼊⼒𝐮𝐮0(𝑑𝑑)を印加したシステムと⼀致さ
せることができる．すなわち，ISMC は外乱影響下においてもシステムの挙動を理想状態に
近づけることができる． 

上述のように，𝐮𝐮0(𝑑𝑑)の決定のために他の制御器を適⽤する必要性や SMC と同様に符号
関数を⽤いるため，𝐮𝐮1(𝑑𝑑)のチャタリングは不可避である．ただし，チャタリングの問題に
限定していえば，⼀般的な SMC と同様に飽和関数や平滑関数を⽤いる⽅法[Kawai16]や，切
換関数𝛔𝛔(𝐱𝐱, 𝑑𝑑)の値をフィードバックすることで，⼊⼒を連続とした⾮切換インテグラルスラ
イディングモード制御（Non-Switching Integral Sliding Mode Control: NSISMC）[Kawai18a，
Kawai18b]が提案されている．NS-ISMC は，チャタリングを発⽣させることなく，特定の周
波数領域で十分なロバスト性を確保することが可能であるが，制御器の特性が SMC よりも
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従来のフィードバック制御器に近いことから，制御⼊⼒の飽和に配慮した設計が要求され
る． 
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3．新しいロバスト制御⼿法の提案 
 

 

本章では，従来のロバスト制御⼿法に代わって，実装や調整を容易に⾏うことが可能で，
かつ⼊⼒の制約が考慮可能な新しいロバスト制御理論について解説する．提案する⼿法は，
モデル予測制御（model predictive control: MPC）の優れた実装，調整性を踏襲しながら，ス
ライディングモード制御のように状態量を位相空間内で超平面に拘束し，ロバスト性を向
上させた制御器である．よって，本章では，まずベースとなるモデル予測制御について解説
し，その後，提案した新しいロバスト制御⼿法である拡張モデル予測制御について解説を⾏
う． 

 

3．1 モデル予測制御（model predictive control: MPC） 

MPC は，第 1 章でも述べた通り，化学プラントなどにおいて広く⽤いられている制御器
である．PID 制御を始めとした従来のフィードバック制御器と異なり，多⼊⼒多出⼒系を容
易に扱うことができ，⼊⼒などの制約を考慮できるなど，実際のシステムに適⽤するにあ
たって現実的な性能を有するため，適⽤が成功したといえる．⼀⽅で，逐次最適化計算を⾏
うため，計算負荷が大きく，化学プラントなどの応答の遅いシステムに適⽤されてきた例が
多いが，近年では電子計算機の著しい進歩により，応答の速いシステムに対する適⽤も現実
的なものとなってきた．本章では，このような MPC の特徴や制御構造などについて解説を
⾏う． 

 

3．1．1 モデル予測制御の基本原理 

これまで，MPC は直観的で容易な調整を可能とすると述べた．本章では，MPC の基本的
な構造について解説し，優れた調整性を有する所以について解説する．図 3.1 に示すのが
MPC の基本的な考え⽅である．対象とするシステムは，問題の単純化のため 1 ⼊⼒ 1 出⼒
のシステムで，また離散時間におけるシステムであり，図 3.1 の𝑘𝑘はある時間での時刻ステッ
プである．制御器は，⽬標値（command）に向かって追従するとして，⽬標値までの過渡応
答を示す軌道として，参照軌道（reference trajectory）が設定される．MPC では，内部の運動
モデルを基に未来の時刻ステップ𝑘𝑘 + 1以降における状態量を予測し，参照軌道との誤差が
最⼩となるような制御⼊⼒を予測する．MPC はこのような処理を毎時刻ステップで⾏い，
⼊⼒を決定する．このとき設計者は，過渡応答を参照軌道によって整形することができ，時
間に関する様々な関数を⽤いることが可能である．古典制御における PID 制御などでは，2

自由度制御器を⽤いて過渡応答を自由に設計することが可能であるが，過渡応答の整形に
は周波数領域で表現された伝達関数を⽤いる必要がある．この⼿法は，⼀部の多⼊⼒多出⼒
のシステムにおいて適⽤が困難となる場合があり，時間領域で過渡応答を整形可能な MPC
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と比較すると直観的な設計を⾏うことは難しい．このように MPC は従来のフィードバック
制御と比較して優れた調整性能を有していることがわかる． 

参照軌道と予測された状態量の誤差から決定される⼊⼒は次式に示される評価関数が最
⼩となるように決定される． 

 𝑉𝑉(𝑘𝑘) = �‖𝐱𝐱�(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)− 𝐫𝐫(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)‖diag�𝐪𝐪𝑌𝑌(𝑖𝑖)�
2

𝐻𝐻𝑝𝑝

𝑖𝑖=𝐻𝐻𝑤𝑤

+ �‖𝐮𝐮�𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)‖diag�𝐫𝐫𝑈𝑈(𝑖𝑖)�
2

𝐻𝐻𝑢𝑢−1

𝑖𝑖=0

 （3.1） 

ここで，𝐻𝐻𝑝𝑝，𝐻𝐻𝑢𝑢，𝐻𝐻𝑧𝑧は，それぞれ，予測ホライズン，制御ホライズン，窓パラメータを表
し，𝐪𝐪𝑌𝑌(𝑖𝑖)は𝑘𝑘ステップ⽬の時刻から𝑖𝑖ステップ先の偏差に対する重み⾏列，𝐫𝐫𝑈𝑈(𝑖𝑖)は𝑘𝑘ステップ
⽬の時刻から𝑖𝑖ステップ先の制御⼊⼒に対する重み⾏列を表している．𝐱𝐱�(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)は制御対象
のシステムの状態量𝐱𝐱(𝑘𝑘)の予測状態量，𝐫𝐫(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)は⽬標値までの参照軌道である．式（3.1）
中の表現は次式で示される． 

 ‖𝛂𝛂‖𝛃𝛃2 = 𝛂𝛂T𝛃𝛃𝛂𝛂 （3.2） 

上式の表現は 2 次形式を示しており，式（3.1）の評価関数が凸関数となることがわかる．
よって，MPC では，逐次 2 次計画問題を解くことで⼊⼒を決定する．次章から，評価関数
の具体的な定式化に関して解説する． 

 

 
図 3.1 モデル予測制御の制御イメージ 
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3．1．2 予測式の定式化 

MPC では，制御周期毎に最適化問題を解き制御⼊⼒を導出するため，次式に示す連𝑘𝑘ス
テップ⽬の時刻における離散時間状態モデルを⽤いる． 

 𝐱𝐱(𝑘𝑘 + 1) = 𝐀𝐀𝑦𝑦𝐱𝐱(𝑘𝑘) + 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮𝑦𝑦(𝑘𝑘) （3.3） 

ここで，ある時刻ステップ𝑘𝑘から 1 ステップ後の状態の予測量を𝐱𝐱�(𝑘𝑘 + 1|𝑘𝑘)とし，時刻ステッ
プ𝑘𝑘において予測⼊⼒𝐮𝐮�𝑦𝑦(𝑘𝑘|𝑘𝑘)を印加した場合の予測状態量𝐱𝐱�(𝑘𝑘 + 1|𝑘𝑘)は式（3.3）を⽤いると
次式のようにあらわせる． 

 𝐱𝐱�(𝑘𝑘 + 1|𝑘𝑘) = 𝐀𝐀𝑦𝑦𝐱𝐱(𝑘𝑘) + 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮�𝑦𝑦(𝑘𝑘|𝑘𝑘) （3.4） 

同様に，時刻ステップ𝑘𝑘から 2 ステップ後の状態の予測量𝐱𝐱�(𝑘𝑘 + 2|𝑘𝑘)は 

 𝐱𝐱�(𝑘𝑘 + 2|𝑘𝑘) = 𝐀𝐀𝑦𝑦𝐱𝐱�(𝑘𝑘 + 1|𝑘𝑘) + 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮�𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 1|𝑘𝑘) （3.5） 

となる．式（3.5）は式（3.4）を⽤いると 

 𝐱𝐱�(𝑘𝑘 + 2|𝑘𝑘) = 𝐀𝐀𝑦𝑦
2 𝐱𝐱(𝑘𝑘) + 𝐀𝐀𝑦𝑦𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮�𝑦𝑦(𝑘𝑘|𝑘𝑘) + 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮�𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 1|𝑘𝑘) （3.6） 

と表すことができる．以上を⽤いるとある時刻ステップ𝑘𝑘から予測ホライズン𝐻𝐻𝑝𝑝ステップ後
の状態の予測量を𝐱𝐱��𝑘𝑘 +𝐻𝐻𝑝𝑝�𝑘𝑘�は 

 𝐱𝐱��𝑘𝑘 +𝐻𝐻𝑝𝑝�𝑘𝑘� = 𝐀𝐀𝑦𝑦
𝐻𝐻𝑝𝑝𝐱𝐱(𝑘𝑘) + 𝐀𝐀𝑦𝑦

𝐻𝐻𝑝𝑝−1𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮�𝑦𝑦(𝑘𝑘|𝑘𝑘) +⋯+ 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮�𝑦𝑦0�𝑘𝑘 +𝐻𝐻𝑝𝑝 − 1|𝑘𝑘� （3.7） 

と表すことができる．⼊⼒の予測量は𝐮𝐮�𝑦𝑦を⽤いているが，次式のような⼊⼒の変化量
𝚫𝚫𝐮𝐮�𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)について考える． 

 𝚫𝚫𝐮𝐮�𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘) = 𝐮𝐮�𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘) − 𝐮𝐮�𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖 − 1|𝑘𝑘) （3.8） 

ここで，𝑖𝑖は 

 0 ≤ 𝑖𝑖 ≤ 𝐻𝐻𝑝𝑝 − 1 （3.9） 

で示される．予測ホライズンまでの任意のステップを示す．また，制御ホライズン𝐻𝐻𝑢𝑢と予測
ホライズン𝐻𝐻𝑝𝑝には 

 𝐻𝐻𝑢𝑢 ≤ 𝐻𝐻𝑝𝑝 （3.10） 

の関係があると仮定すると𝐮𝐮�𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)は 
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 𝐮𝐮�𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘) =

⎩
⎨

⎧𝚫𝚫𝐮𝐮�𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘) +⋯+ 𝚫𝚫𝐮𝐮�𝑦𝑦(𝑘𝑘|𝑘𝑘) + 𝐮𝐮𝑦𝑦(𝑘𝑘 − 1)，𝑖𝑖 ≤ 𝐻𝐻𝑢𝑢

𝚫𝚫𝐮𝐮�𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑢𝑢 − 𝑖𝑖|𝑘𝑘) + ⋯+ 𝚫𝚫𝐮𝐮�𝑦𝑦(𝑘𝑘|𝑘𝑘) + 𝐮𝐮𝑦𝑦(𝑘𝑘 − 1)，𝑖𝑖 > 𝐻𝐻𝑢𝑢

 （3.11） 

と表すことができる．上式からも明らかなとおり，𝐻𝐻𝑢𝑢 ≤ 𝑖𝑖 ≤ 𝐻𝐻𝑝𝑝 − 1において予測⼊⼒
𝐮𝐮�𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)は⼀定となることがわかる．以上で得られた⼊⼒を⽤いて式（3.4）から（3.6）
を変形すると 

 𝐱𝐱�(𝑘𝑘 + 1|𝑘𝑘) = 𝐀𝐀𝑦𝑦𝐱𝐱(𝑘𝑘) + 𝐁𝐁𝑦𝑦�𝚫𝚫𝐮𝐮�𝑦𝑦(𝑘𝑘|𝑘𝑘) + 𝐮𝐮𝑦𝑦(𝑘𝑘 − 1)�  

 𝐱𝐱�(𝑘𝑘 + 2|𝑘𝑘) = 𝐀𝐀𝑦𝑦
2 𝐱𝐱(𝑘𝑘) + 𝐀𝐀𝑦𝑦𝐁𝐁𝑦𝑦�𝚫𝚫𝐮𝐮�𝑦𝑦(𝑘𝑘|𝑘𝑘) + 𝐮𝐮𝑦𝑦(𝑘𝑘 − 1)�  

 𝐱𝐱�(𝑘𝑘 + 2|𝑘𝑘) + 𝐁𝐁𝑦𝑦�𝚫𝚫𝐮𝐮�𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 1|𝑘𝑘) + 𝚫𝚫𝐮𝐮�𝑦𝑦(𝑘𝑘|𝑘𝑘) + 𝐮𝐮𝑦𝑦(𝑘𝑘 − 1)�  

 𝐱𝐱�(𝑘𝑘 + 2|𝑘𝑘) = 𝐀𝐀𝑦𝑦
2 𝐱𝐱(𝑘𝑘) + (𝐀𝐀𝑦𝑦 + 𝐈𝐈) 𝐁𝐁𝑦𝑦𝚫𝚫𝐮𝐮�𝑦𝑦(𝑘𝑘|𝑘𝑘) + 𝐁𝐁𝑦𝑦𝚫𝚫𝐮𝐮�𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 1|𝑘𝑘)  

 𝐱𝐱�(𝑘𝑘 + 2|𝑘𝑘) + (𝐀𝐀𝑦𝑦 + 𝐈𝐈) 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮𝑦𝑦(𝑘𝑘 − 1) （3.12） 

となる．𝐻𝐻𝑢𝑢 ≤ 𝑖𝑖 ≤ 𝐻𝐻𝑝𝑝 − 1において予測⼊⼒𝐮𝐮�𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)は⼀定となることを考慮して整理す
ると 

 

𝐱𝐱�(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)

=

⎩
⎪
⎪
⎨

⎪
⎪
⎧𝐀𝐀𝑦𝑦

𝑖𝑖 𝐱𝐱(𝑘𝑘) + �𝐀𝐀𝑦𝑦𝑖𝑖−1 + ⋯+ 𝐀𝐀𝑦𝑦 + 𝐈𝐈�𝐁𝐁𝑦𝑦∆𝐮𝐮�𝑦𝑦(𝑘𝑘|𝑘𝑘)

= +⋯+ 𝐁𝐁𝑦𝑦∆𝐮𝐮�𝑦𝑦0(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖 − 1|𝑘𝑘) + �𝐀𝐀𝑦𝑦𝑖𝑖−1 + ⋯+ 𝐀𝐀𝑦𝑦 + 𝐈𝐈�𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮𝑦𝑦(𝑘𝑘 − 1)，𝑖𝑖 < 𝐻𝐻𝑢𝑢

𝐀𝐀𝑦𝑦
𝑖𝑖 𝐱𝐱(𝑘𝑘) + �𝐀𝐀𝑦𝑦𝑖𝑖−1 + ⋯+ 𝐀𝐀𝑦𝑦 + 𝐈𝐈�𝐁𝐁𝑦𝑦∆𝐮𝐮�𝑦𝑦(𝑘𝑘|𝑘𝑘)

= +⋯+ �𝐀𝐀𝑦𝑦
𝑖𝑖−𝐻𝐻𝑢𝑢 + ⋯+ 𝐀𝐀𝑦𝑦 + 𝐈𝐈�𝐁𝐁𝑦𝑦∆𝐮𝐮�𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑢𝑢 − 1|𝑘𝑘)

= +�𝐀𝐀𝑦𝑦𝑖𝑖−1 + ⋯+ 𝐀𝐀𝑦𝑦 + 𝐈𝐈�𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮𝑦𝑦(𝑘𝑘 − 1)，𝑖𝑖 ≥ 𝐻𝐻𝑢𝑢

 
（3.13） 

と表現することができる．以上を⽤いて，ある時刻ステップ𝑘𝑘における窓パラメータ𝐻𝐻𝑧𝑧から
ステップから予測ホライズン𝐻𝐻𝑝𝑝ステップまでの状態の予測量をまとめたベクトル𝐗𝐗�(𝑘𝑘)は式
（3.14）に示されるように定義することができる． 
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 �
𝐱𝐱�(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑧𝑧|𝑘𝑘)

⋮
𝐱𝐱��𝑘𝑘 +𝐻𝐻𝑝𝑝|𝑘𝑘�

� = �
𝐀𝐀𝑦𝑦
𝐻𝐻𝑤𝑤

⋮
𝐀𝐀𝑦𝑦
𝐻𝐻𝑝𝑝
� 𝐱𝐱(𝑘𝑘) +

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡ � 𝐀𝐀𝑦𝑦

𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑤𝑤−1

𝑗𝑗=0
⋮

� 𝐀𝐀𝑦𝑦
𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑝𝑝−1

𝑗𝑗=0 ⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

𝐮𝐮𝑦𝑦(𝑘𝑘 − 1)  

 +

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡ � 𝐀𝐀𝑦𝑦

𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑤𝑤−1

𝑗𝑗=0

⋯ � 𝐀𝐀𝑦𝑦
𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑤𝑤−𝐻𝐻𝑢𝑢

𝑗𝑗=0
⋮ ⋱ ⋮

� 𝐀𝐀𝑦𝑦
𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑝𝑝−1

𝑗𝑗=0

⋯ � 𝐀𝐀𝑦𝑦
𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑝𝑝−𝐻𝐻𝑢𝑢

𝑗𝑗=0 ⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

�
∆𝐮𝐮�𝑦𝑦(𝑘𝑘|𝑘𝑘)

⋮
∆𝐮𝐮�𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑢𝑢 − 1|𝑘𝑘)

� （3.14） 

ここで，式（3.14）におけるある時刻𝑘𝑘ステップ⽬での 1 ステップ⽬から𝐻𝐻𝑢𝑢ステップまでの
未来の⼊⼒変化量∆𝐔𝐔�(𝑘𝑘)を 

 ∆𝐔𝐔�(𝑘𝑘) = �
∆𝐮𝐮�𝑦𝑦(𝑘𝑘|𝑘𝑘)

⋮
∆𝐮𝐮�𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑢𝑢 − 1|𝑘𝑘)

� （3.15） 

と定義し，また，⽬標値までの参照軌道を𝐑𝐑(𝑘𝑘)と次式のように定義する． 

 𝐑𝐑(𝑘𝑘) = �
𝐫𝐫(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑧𝑧|𝑘𝑘)

⋮
𝐫𝐫�𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑝𝑝|𝑘𝑘�

� （3.16） 

以上を⽤いて，式（3.1）に示される評価関数は 

 𝑉𝑉(𝑘𝑘) = �𝐗𝐗�(𝑘𝑘)− 𝐑𝐑(𝑘𝑘)�T𝐐𝐐𝑌𝑌�𝐗𝐗�(𝑘𝑘)− 𝐑𝐑(𝑘𝑘)�+ ∆𝐔𝐔�T(𝑘𝑘)𝐑𝐑𝑈𝑈∆𝐔𝐔�(𝑘𝑘) （3.17） 

と書き換えることができる．式（3.17）に示される𝐐𝐐𝑌𝑌，𝐑𝐑𝑈𝑈はそれそれ状態量に関する重み⾏
列，⼊⼒に関する重み⾏列であり，次式で表される． 

 𝐐𝐐𝑌𝑌 = diag �𝐪𝐪𝑌𝑌(𝐻𝐻𝑧𝑧),⋯ ,𝐪𝐪𝑌𝑌�𝐻𝐻𝑝𝑝�� （3.18） 

 𝐑𝐑𝑈𝑈 = diag�𝐫𝐫𝑈𝑈(0),⋯ , 𝐫𝐫𝑈𝑈(𝐻𝐻𝑢𝑢 − 1)� （3.19） 

この重み⾏列は Linear Quadratic（LQ）制御で知られる重み関数と同様にそれらの重みを変
更することで，応答性や制御⼊⼒の大きさを調整することが可能である．外乱の周波数領域
が既知である場合において，𝐻𝐻∞制御理論や𝜇𝜇設計法のような周波数関数を整形するような重
み関数ではないため，特定の周波数での挙動を抑制するといった周波数領域を考慮した設
計は難しい．LQ 制御と異なる点として，𝑘𝑘ステップ⽬の時刻から𝑖𝑖ステップ先までの重みを
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それぞれ決定することが可能なため，調整パラメータが⾮常に多いように捉えられるが，必
ずしも𝑖𝑖ステップ毎に異なる重みを設定する必要は無く，初期の設計においてすべての重み
を同じ値に設定しても良い．実際に後の章で解説する数値シミュレーションでは，各ステッ
プで同じ重みを設定している． 

以上，式（3.17）で示す評価関数を解けば，最適な未来の⼊⼒変化量∆𝐔𝐔�(𝑘𝑘)を導くことが
できる．実際に制御⼊⼒に⽤いるのは𝑘𝑘ステップ⽬の時刻における制御⼊⼒のみであるので 

 ∆𝐮𝐮�𝑦𝑦(𝑘𝑘|𝑘𝑘) = [𝐈𝐈 𝟎𝟎 ⋯ 𝟎𝟎]∆𝐔𝐔�(𝑘𝑘) = 𝐋𝐋𝑢𝑢∆𝐔𝐔�(𝑘𝑘) （3.20） 

となる．したがって，ある𝑘𝑘ステップ⽬の時刻における制御⼊⼒𝐮𝐮𝑦𝑦(𝑘𝑘)は，次式で表現され
る． 

 𝐮𝐮𝑦𝑦(𝑘𝑘) = ∆𝐮𝐮�𝑦𝑦(𝑘𝑘|𝑘𝑘) + 𝐮𝐮𝑦𝑦(𝑘𝑘 − 1) （3.20） 
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3．2 拡張モデル予測制御（extended model predictive control: EMPC） 

我々が提案する拡張モデル予測制御（EMPC）は MPC の優れた実装，調整性を踏襲し，
スライディングモード制御のように状態量を位相空間内で超平面に拘束し，ロバスト性を
向上させた制御器である．よって，本章では，拡張モデル予測制御の特徴，基本原理から，
外乱抑制の仕組みについて解説する． 

 

3．2．1 拡張モデル予測制御の特徴 

 拡張モデル予測制御（EMPC）は，MPC と同様に内部モデルを⽤いることで⼊⼒によるシ
ステムの未来の挙動を予測し，⼊⼒を決定する．ゆえに内部モデルが正確ではない場合や未
知外乱などの予測できない影響を含む場合は，予測した挙動と実際の挙動が大きく異なり
制御性能が劣化する恐れがある．ISMC では，状態量を位相空間上の超平面に拘束すること
で，対象のシステムが外乱を有していても超平面に拘束された状態であれば，対象のシステ
ムを理想的なモデルに拘束することができる．EMPC では，この ISMC の超平面に状態量を
拘束してシステムを理想的なシステムとする特徴を利⽤することでロバスト性の向上を図
る．よって EMPC は，MPC の特性と ISMC の特性を両⽅備える．ISMC の特徴を踏襲した
EMPC は，マッチング条件を満足する外乱に対して高いロバスト性を有する．⼀⽅で ISMC

のように符号関数を⽤いた⼊⼒の切換構造を有していないため，チャタリングと呼ばれる
状態量が超平面近傍を推移しているときに発⽣する⼊⼒の激しい振動などの現象が発⽣し
ない．SMC や ISMC の状態量を超平面に拘束して向上するロバスト性は，マッチング条件
を満足する外乱に対してのみ外乱の影響を抑えることができる．EMPC は SMC や ISMC と
同様に超平面を⽤いることでのロバスト性を向上させるため，マッチング条件を満足する
外乱を対象としている．よって，マッチング条件を満足しない外乱，センサノイズなどの考
慮することはできない．また，EMPC は逐次最適化計算を⾏うため，計算負荷が通常の制御
器と比較して大きくなるといった欠点がある．そのため，EMPC は，アクチュエータなどに
⽤いられる低レイヤーの制御器には適していない．これらの欠点を有してはいるが，理論の
複雑化を抑えてロバスト性を向上させており，MPC と同様に直観的に制御器を調整できる
といった利点を有している．また制約条件を考慮することができるので，アクチュエータの
制約や状態量の制約を考慮して最適な⼊⼒を決定できる．MPC が⾮線形なシステムに容易
に拡張できることが知られているように，EMPC も⾮線形なシステムに容易に拡張するこ
とが可能である．超平面に拘束することで満足することが可能な ISMC のロバスト性が，ア
フィンシステムにおいて満足することが証明されており[Utkin96]，EMPC にも同様に適⽤が
可能である．ただし，本論では解析性や計算負荷などの問題から線形時不変システムを取り
扱う．最後に，EMPC の利点と欠点についてまとめる． 

【利点 1】マッチング条件を満たす外乱に対する高いロバスト性 

SMC において，状態量が位相空間内の超平面に拘束されている場合，対象のシステム
はマッチング条件を満足する外乱の影響を受けないことが知られている．EMPC におい
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ても超平面に拘束されている場合はマッチング条件を満足する外乱の影響を受けないの
で，優れたロバスト性を有する． 

【利点 2】最適性を考慮することが可能 

MPC と同様に有限時間において，評価関数に基づいて逐次最適化⼊⼒が決定される． 

【利点 3】制御理論が単純で理解が容易 

𝐻𝐻∞制御理論は複雑で難解であるのに対し，EMPC は，SMC のように状態量を超平面に
拘束するという単純な⽅法によってロバスト性を向上させているため，制御器の構造が
単純で理解がしやすい． 

【利点 4】時間領域で⽬標値に対する過渡応答の整形が可能 

⼀般的に広く⽤いられる PID 制御器などでは，極位置などを確認し，数値シミュレー
ションで応答を確認しながら過渡応答を成型する．EMPC では，時間領域における参照軌
道を設定することができるので，過渡応答を時間領域で直接設計が可能である． 

【利点 5】過渡応答と外乱抑圧性能を独立して設計可能 

EMPC は，SMC と異なり，超平面に拘束するための切換関数に新たな変数を設定して
いる．その新たな変数によって外乱の抑圧性能を決定する超平面は理想的なシステムと
外乱を含むシステムの状態量の差にのみ作⽤するため，過渡応答と独立して外乱抑圧性
能を決定することが可能である． 

【利点 6】制御⼊⼒のチャタリング（振動）が発⽣しない 

SMC では，状態量を超平面に拘束するために符号関数を⽤いるため，超平面近傍で⼊
⼒がチャタリングする欠点があった．⼀⽅，EMPC は状態量を超平面に拘束するために，
符号関数などを⽤いないため，チャタリングが発⽣しない． 

【利点 7】到達モードの時間を抑制可能 

SMC において超平面に拘束されていない到達モードでは，マッチング条件を満たす外
乱に対してもシステムは影響を受けてしまう．EMPC は初期値が既知であれば，初期状態
から超平面に拘束することが可能である． 

【利点 8】制御⼊⼒や状態量に対する制約条件を考慮可能 

MPC と同様に，制約条件付きの最適化問題を解くことで考慮することができる．また，
EMPC は過渡応答のための⼊⼒と外乱抑圧のための⼊⼒が分かれているため，アクチュ
エータの限られた⼊⼒の範囲でそれぞれに⽤いる⼊⼒の割合を制約によって分配するこ
とができる． 

【利点 9】⾮線形システムへの拡張が容易 

SMC において状態量を超平面に拘束することで得られるロバスト性は，アフィンシス
テムにおいても証明されている[Utkin96]．MPC も⾮線形なモデルを取り扱うことが可能
なため，EMPC においても容易に⾮線形システムを取り扱う制御器に拡張することがで
きる． 
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【欠点 1】マッチング条件を満足しない外乱の保証ができない 

SMC のような状態量を超平面に拘束する⼿法は，マッチング条件を満足しない外乱に
対しては有効ではないことが知られているように，EMPC においてもそれらの外乱に対
応することができない．具体的には，センサノイズのような外乱に対して，影響を抑える
ことはできない． 

【欠点 2】計算負荷が大きい 

 PID 制御器のような⼀般的なフィードバック制御器と比較し，逐次最適化計算を解いて
⼊⼒を決定するため，計算負荷が大きい． 
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3．2．2 拡張モデル予測制御の基本原理 

拡張モデル予測制御（EMPC）は，次式に示される MPC に対して切換関数の予測値𝛔𝛔�𝑦𝑦と
⼊⼒が拡張された評価関数に基づき⼊⼒が決定される． 

 

𝑉𝑉(𝑘𝑘) = � �𝐱𝐱
�(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)− 𝐫𝐫(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)

𝛔𝛔�𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘) �
diag�𝐪𝐪𝑌𝑌(𝑖𝑖),𝐪𝐪𝜎𝜎(𝑖𝑖)�

2
𝐻𝐻𝑝𝑝

𝑖𝑖=𝐻𝐻𝑤𝑤

+ � �𝐮𝐮
�𝑦𝑦0(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)
𝐮𝐮�𝑦𝑦1(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)�diag�𝐫𝐫𝑈𝑈0(𝑖𝑖),𝐫𝐫𝑈𝑈1(𝑖𝑖)�

2𝐻𝐻𝑢𝑢−1

𝑖𝑖=0

 

（3.21） 

ここで，𝐮𝐮�𝑦𝑦0(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)は参照軌道と状態量の誤差を最⼩にする制御⼊⼒，𝐮𝐮�𝑦𝑦1(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)は超平
面に拘束するために切換関数が最⼩となるような制御⼊⼒である．また，𝐻𝐻𝑝𝑝，𝐻𝐻𝑢𝑢，𝐻𝐻𝑧𝑧は，
それぞれ，予測ホライズン，制御ホライズン，窓パラメータを表し，𝐪𝐪𝑌𝑌(𝑖𝑖)，𝐪𝐪𝜎𝜎(𝑖𝑖)は𝑘𝑘ステッ
プ⽬の時刻から𝑖𝑖ステップ先の偏差に対する重み⾏列，𝐫𝐫𝑈𝑈0(𝑖𝑖)，𝐫𝐫𝑈𝑈1(𝑖𝑖)は𝑘𝑘ステップ⽬の時刻か
ら𝑖𝑖ステップ先の制御⼊⼒に対する重み⾏列を表している．𝐱𝐱�(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)は，状態量𝐱𝐱(𝑘𝑘)の予測
状態量，𝐫𝐫(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)は⽬標値までの参照軌道，𝛔𝛔�𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)は離散化された切換関数𝛔𝛔𝑦𝑦の予測
量である．このように EMPC では，図 3.2 に示されるように新たに切換関数𝛔𝛔𝑦𝑦の値を評価
し，参照軌道へ追従させる⼊⼒を決定するとともに位相空間上の超平面に拘束するための
⼊⼒を同時に決定する制御器である．EMPC の⼊⼒は，式（3.21）から導かれた２つの⼊⼒
𝐮𝐮�𝑦𝑦0(𝑘𝑘)，𝐮𝐮�𝑦𝑦1(𝑘𝑘)を⽤いて次式のように決定される． 

 𝐮𝐮�𝑦𝑦(𝑘𝑘) = 𝐮𝐮�𝑦𝑦0(𝑘𝑘) + 𝐮𝐮�𝑦𝑦1(𝑘𝑘) （3.22） 

ここで，式（3.1）に示される MPC の評価関数と式（3.21）に示される EMPC の評価関数を
比較すると𝐮𝐮�𝑦𝑦0(𝑘𝑘)は MPC で算出された⼊⼒と同等となることが評価関数の形からわかる．
このように，MPC に対して新たに切換関数を評価値とした⼊⼒𝐮𝐮�𝑦𝑦1(𝑘𝑘)が予測されることか
ら，この新しい制御器を拡張モデル予測制御と呼ぶ．評価関数の構造を見ると明らかなとお
り，MPC を踏襲している EMPC は，MPC と同様の性質をいくつか有している．たとえば，
設計・調整に関していえば MPC と同様に直感的かつ容易に⾏うことができるが，有限時間
のみを考慮しているため，必ずしも閉ループ系の安定性は保証されない．しかし，MPC の
安定性を保証する研究はいくつか提案されており[Keerthi88，Mayne00]，今後 EMPC に適⽤
することも期待できる．なお，スライディングモデル予測制御（Sliding Mode Predictive 

Control: SMPC）[Garcia-Gabin09，Garcia-Gabin05，Zhou00]は同様の発想から提案されたもの
だが，切換関数の最適化のみを⽬的としており，⽬標値に対する時間応答を明確に設計する
ことは難しい．SMPC の場合，スライディングモードが⽣じている状態のシステムは，低次
元化され切換超平面に依存した運動⽅程式となる．このことから SMPC は，時間応答に対
する最適な⼊⼒を保証することが可能な EMPC とは大きく異なることがわかる．以上の通
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り，本章では EMPC の基本的な制御概念について解説した．次章以降，EMPC が対象とす
るシステム，切換関数によるロバスト性向上の仕組み，予測式の定式化に関して解説を⾏う． 

 

 
図 3.2 拡張モデル予測制御で新たに加えられた評価値のイメージ 
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3．2．3 問題設定 

本章では，ロバスト性向上のメカニズムを解説する前に EMPC が取り扱うシステムに関
して解説を⾏う．前節で解説した通り，EMPC では⾮線形なシステムを取り扱うことも可能
であるが，本論⽂では，解析性などの観点から，次の離散時間における状態⽅程式で表現さ
れた線形時不変の運動モデルを取り扱う． 

 𝐱𝐱(𝑘𝑘 + 1) = 𝐀𝐀𝑦𝑦𝐱𝐱(𝑘𝑘) + 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮𝑦𝑦(𝑘𝑘) （3.23） 

𝐱𝐱 ∈ 𝐑𝐑𝑦𝑦，𝐮𝐮𝑦𝑦 ∈ 𝐑𝐑𝑚𝑚である．ただし，実際のシステムにおいては不確かさが影響するため，式
（3.23）のモデルに対して，パラメータ変動∆𝐀𝐀𝑦𝑦(𝑘𝑘)，∆𝐁𝐁𝑦𝑦(𝑘𝑘)，及び外乱𝐝𝐝𝑦𝑦(𝐱𝐱,𝑘𝑘)を含む以下
のモデルについて考える． 

 𝐱𝐱(𝑘𝑘 + 1) = �𝐀𝐀𝑦𝑦 + ∆𝐀𝐀𝑦𝑦(𝑘𝑘)�𝐱𝐱(𝑘𝑘) + �𝐁𝐁𝑦𝑦 + ∆𝐁𝐁𝑦𝑦(𝑘𝑘)�𝐮𝐮𝑦𝑦(𝑘𝑘) + 𝐝𝐝𝑦𝑦(𝐱𝐱,𝑘𝑘) （3.24） 

ここで，システムに対する不確かさは，⼊⼒と同じチャンネルに印加すると仮定，すなわち
マッチング条件を満たすと仮定すれば，式（3.24）は次式のように置き換えることができる． 

 𝐱𝐱(𝑘𝑘 + 1) = 𝐀𝐀𝑦𝑦𝐱𝐱(𝑘𝑘) + 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮𝑦𝑦(𝑘𝑘) + 𝐡𝐡𝑦𝑦(𝐱𝐱,𝑘𝑘) （3.25） 

なお，パラメータ変動と外乱は以下のように定義しており， 

 ∆𝐀𝐀𝑦𝑦(𝑘𝑘)𝐱𝐱(𝑘𝑘) = 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮𝐴𝐴𝑦𝑦(𝑘𝑘) （3.26） 

 ∆𝐁𝐁𝑦𝑦(𝑘𝑘)𝐮𝐮𝑦𝑦(𝑘𝑘) = 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮𝐵𝐵𝑦𝑦(𝑘𝑘) （3.27） 

 𝐝𝐝𝑦𝑦(𝐱𝐱,𝑘𝑘) = 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮𝑦𝑦𝑦𝑦𝑖𝑖𝑠𝑠(𝐱𝐱,𝑘𝑘) （3.28） 

上式で表されたパラメータ変動と外乱から成る項𝐡𝐡(𝐱𝐱, 𝑑𝑑) ⊂ range(𝐁𝐁)を 

 𝐡𝐡𝑦𝑦(𝐱𝐱,𝑘𝑘) = ∆𝐀𝐀𝑦𝑦(𝑘𝑘)𝐱𝐱(𝑘𝑘) + ∆𝐁𝐁𝑦𝑦(𝑘𝑘)𝐮𝐮𝑦𝑦(𝑘𝑘) + 𝐝𝐝𝑦𝑦(𝐱𝐱,𝑘𝑘)  

 𝐡𝐡𝑦𝑦(𝐱𝐱,𝑘𝑘) =  𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮𝐴𝐴𝑦𝑦(𝑘𝑘) + 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮𝐵𝐵𝑦𝑦(𝑘𝑘) + 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮𝑦𝑦𝑦𝑦𝑖𝑖𝑠𝑠(𝐱𝐱,𝑘𝑘)  

 𝐡𝐡𝑦𝑦(𝐱𝐱,𝑘𝑘) = 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮ℎ𝑦𝑦(𝐱𝐱,𝑘𝑘) （3.29） 

として定義する． 
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3．2．4 ロバスト性向上のメカニズム 

 EMPC の⼊⼒は，式（3.22）に示す通り 

 𝐮𝐮𝑦𝑦(𝑘𝑘) = 𝐮𝐮𝑦𝑦0(𝑘𝑘) + 𝐮𝐮𝑦𝑦1(𝑘𝑘) （3.30） 

で決定される．ここでは，実際に評価関数を⽤いて予測された⼊⼒がシステムに印加され
たとして，予測値𝐮𝐮�𝑦𝑦0(𝑘𝑘)，𝐮𝐮�𝑦𝑦1(𝑘𝑘)ではなく，実際に⼊⼒した⼒として𝐮𝐮𝑦𝑦0(𝑘𝑘)および𝐮𝐮𝑦𝑦1(𝑘𝑘)

で再度定義する．ここで，外乱⼊⼒𝐡𝐡𝑦𝑦(𝐱𝐱,𝑘𝑘)が 0 の場合，すなわち理想状態のシステムは 

 𝐱𝐱(𝑘𝑘 + 1) = 𝐀𝐀𝑦𝑦𝐱𝐱(𝑘𝑘) + 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮𝑦𝑦(𝑘𝑘) （3.31） 

である．上記の理想的なシステムに対して制御⼊⼒𝐮𝐮𝑦𝑦0(𝑘𝑘)が印加された場合の状態ベクト
ルは 

 𝐱𝐱(𝑘𝑘 + 1) = 𝐀𝐀𝑦𝑦𝐱𝐱(𝑘𝑘) + 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮𝑦𝑦0(𝑘𝑘) （3.32） 

となる．また，切換関数𝛔𝛔𝑦𝑦(𝐱𝐱,𝑘𝑘)を 

 𝛔𝛔𝑦𝑦(𝑘𝑘)  = 𝐬𝐬𝑦𝑦𝐱𝐱(𝑘𝑘)− 𝐳𝐳𝑦𝑦(𝑘𝑘) （3.33） 

と定義する．ここで，切換関数𝛔𝛔(𝑘𝑘)の第 1 項である𝐬𝐬𝑦𝑦 = [𝐬𝐬𝑦𝑦1T 𝐬𝐬𝑦𝑦2T ⋯ 𝐬𝐬𝑦𝑦𝑦𝑦T ]Tは，⼀般的な
SMC と同様に，次式で表現される関数𝐿𝐿(𝐱𝐱, 𝑑𝑑)の導関数が負定になるよう決定される超平面
である． 

 𝐿𝐿(𝐱𝐱) = �𝐬𝐬𝑦𝑦𝐱𝐱(𝑑𝑑)�T𝐬𝐬𝑦𝑦𝐱𝐱(𝑑𝑑) 2�  （3.34） 

また，切換関数𝛔𝛔𝑦𝑦(𝑘𝑘)の第 2 項である𝐳𝐳𝑦𝑦(𝑘𝑘)は 

 𝐳𝐳𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 1) = 𝐳𝐳𝑦𝑦(𝑘𝑘) + 𝐬𝐬𝑦𝑦�𝐀𝐀𝑦𝑦𝐱𝐱(𝑘𝑘) + 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮𝑦𝑦0(𝑘𝑘)− 𝐱𝐱(𝑘𝑘)� （3.35） 

と定義され，初期条件は 

 𝐳𝐳𝑦𝑦(0) = 𝐬𝐬𝑦𝑦𝐱𝐱(0) （3.36） 

で与えられる．このように EMPC では，切換関数𝐳𝐳𝑦𝑦を導⼊することで，制御対象の初期値
が既知であれば，初期状態からスライディングモード状態とすることが可能である．𝐳𝐳𝑦𝑦(𝑘𝑘)

内で計算される理想的な運動モデルの状態量と実際のシステムの状態量𝐱𝐱(𝑘𝑘)に差がある場
合は，誤差の状態量の位相空間において設計した超平面𝐬𝐬𝑦𝑦上をすべるように状態量の誤差
が 0 となるように推移する．すなわち，超平面𝐬𝐬𝑦𝑦は理想的な運動モデルの状態量と実際のシ
ステムの状態量𝐱𝐱(𝑘𝑘)の誤差⽅程式に対して運動を決定でき，超平面𝐬𝐬𝑦𝑦は過渡応答の設計に影
響しない． 
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いま，式（3.33）で定義した切換関数によって，状態量を切換超平面上に拘束することが
できたと仮定する．状態量が超平面上に拘束されている場合の切換関数𝛔𝛔𝑦𝑦は 

 𝛔𝛔𝑦𝑦(𝑘𝑘) = 𝛔𝛔𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 1)− 𝛔𝛔𝑦𝑦(𝑘𝑘) = 𝟎𝟎 （3.37） 

となる．ここで，式（3.25）と式（3.35）を⽤いて変形すると 

 𝛔𝛔𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 1)− 𝛔𝛔𝑦𝑦(𝑘𝑘) = 𝐬𝐬𝑦𝑦𝐱𝐱(𝑘𝑘 + 1)− 𝐳𝐳𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 1)− �𝐬𝐬𝑦𝑦𝐱𝐱(𝑘𝑘)− 𝐳𝐳𝑦𝑦(𝑘𝑘)�  

 = 𝐬𝐬𝑦𝑦�(𝐀𝐀𝑦𝑦 − 𝐈𝐈𝑦𝑦)𝐱𝐱(𝑘𝑘) + 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮𝑦𝑦0(𝑘𝑘) + 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮𝑦𝑦1(𝑘𝑘) + 𝐡𝐡𝑦𝑦(𝐱𝐱,𝑘𝑘)� − 𝐳𝐳𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 1) + 𝐳𝐳𝑦𝑦(𝑘𝑘)  

 = 𝐬𝐬𝑦𝑦𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮𝑦𝑦1(𝑘𝑘) + 𝐬𝐬𝑦𝑦𝐡𝐡𝑦𝑦(𝐱𝐱,𝑘𝑘) （3.38） 

となる．𝐬𝐬𝑦𝑦𝐁𝐁𝑦𝑦は正則で逆⾏列が存在すると定義し，式（3.29）の条件を⽤いると 

 𝐬𝐬𝑦𝑦𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮𝑦𝑦1(𝑘𝑘) + 𝐬𝐬𝑦𝑦𝐡𝐡𝑦𝑦(𝐱𝐱,𝑘𝑘) = 𝟎𝟎  

 𝐬𝐬𝑦𝑦𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮𝑦𝑦1(𝑘𝑘) + 𝐬𝐬𝑦𝑦𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮ℎ𝑦𝑦(𝐱𝐱,𝑘𝑘) = 𝟎𝟎  

 𝐮𝐮𝑦𝑦1(𝑘𝑘) = −𝐮𝐮ℎ𝑦𝑦(𝐱𝐱,𝑘𝑘) （3.39） 

となる．これにより，状態量が切換超平面上に拘束されていれば，式（3.25）で表現され
る外乱を含むシステムは 

 𝐱𝐱(𝑘𝑘 + 1) = 𝐀𝐀𝑦𝑦𝐱𝐱(𝑘𝑘) + 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮𝑦𝑦0(𝑘𝑘) + 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮𝑦𝑦1(𝑘𝑘) + 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮ℎ𝑦𝑦(𝐱𝐱,𝑘𝑘)  

 𝐱𝐱(𝑘𝑘 + 1) = 𝐀𝐀𝑦𝑦𝐱𝐱(𝑘𝑘) + 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮𝑦𝑦0(𝑘𝑘) （3.40） 

と表現することができ，式（3.32）で理想モデルに制御⼊⼒𝐮𝐮𝑦𝑦0(𝑘𝑘)を印加したシステムと⼀
致させることができる．すなわち，EMPC は外乱影響下においてもシステムの挙動を理想状
態に近づけることができる．インテグラルスライディングモード制御（ISMC）では，𝐮𝐮𝑦𝑦0(𝑘𝑘)

の決定のために他の制御器を適⽤する必要性や𝐮𝐮𝑦𝑦1(𝑘𝑘)の決定に SMC と同様に符号関数を⽤
いるため，チャタリングなどの問題があった．拡張モデル予測制御は切換関数から超平面に
拘束するといった SMC や ISMC のアイデアを取り⼊れているが，符号関数などの制御構造
を有していないことからこれらの問題は⼀切発⽣しない．以上のように EMPC は SMC や
ISMC と比較しても優れた特性を有していることがわかる． 
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3．2．5 予測式の定式化 

 本章では，式（3.21）で示される EMPC の評価関数を解くため，切換関数や各状態量の予
測式の具体的な定式化を⾏う．まず，𝑘𝑘ステップ⽬の時刻から𝑖𝑖ステップ先の状態量の予測値
𝐱𝐱�(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)は，次式で表すことができる． 

 𝐱𝐱�(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘) = 𝐀𝐀𝑦𝑦𝐱𝐱�(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖 − 1|𝑘𝑘) + 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮�𝑦𝑦0(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖 − 1|𝑘𝑘)  

 𝐱𝐱�(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘) = 𝐀𝐀𝑦𝑦
𝑖𝑖 𝐱𝐱(𝑘𝑘) + 𝐀𝐀𝑦𝑦

𝑖𝑖−1𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮�𝑦𝑦0(𝑘𝑘|𝑘𝑘) + ⋯+ 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮�𝑦𝑦0(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖 − 1|𝑘𝑘) （3.41） 

ここで，状態量はすべて測定できると仮定し，𝐱𝐱(𝑘𝑘) = 𝐱𝐱�(𝑘𝑘|𝑘𝑘)としている．予測状態量𝐱𝐱�(𝑘𝑘 +

𝑖𝑖|𝑘𝑘)は，外乱影響のない理想モデルに対して，𝐮𝐮�𝑦𝑦0(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖 − 1|𝑘𝑘)が印加されたときの状態を予
測するものであり，現在の状態量𝐱𝐱(𝑘𝑘)から制御対象が理想モデルである場合の最適な⼊⼒を
算出するための予測値である．次に，離散時間における切換関数[長島 06]の予測量を次式に
示す． 

 𝛔𝛔�𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘) = 𝐬𝐬𝑦𝑦𝐱𝐱�𝑠𝑠(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)− 𝐳𝐳�𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘) （3.42） 

 𝐳𝐳�𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘) = 𝐬𝐬𝑦𝑦𝐱𝐱�𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘) （3.43） 

上式の𝐱𝐱�𝑠𝑠(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)は制御⼊⼒𝐮𝐮�𝑦𝑦0(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖 − 1|𝑘𝑘)を印加したシステムの予測状態量，𝐳𝐳�𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)

は𝐱𝐱𝑦𝑦(0) = 𝐱𝐱(0)としたシステムの予測状態量𝐱𝐱�𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)の関数である．式（3.44）に示す通
り𝐱𝐱�𝑠𝑠(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)は，式（3.25）において𝐡𝐡𝑦𝑦(𝐱𝐱,𝑘𝑘)を含まないと仮定し，𝐱𝐱�𝑠𝑠(𝑘𝑘|𝑘𝑘) = 𝐱𝐱(𝑘𝑘)からの未
来を予測した状態量である． 

 𝐱𝐱�𝑠𝑠(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘) = 𝐀𝐀𝑦𝑦𝐱𝐱�𝑠𝑠(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖 − 1|𝑘𝑘) + 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮�𝑦𝑦0(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖 − 1|𝑘𝑘) + 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮�𝑦𝑦1(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖 − 1|𝑘𝑘)  

 𝐱𝐱�s(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘) = 𝐀𝐀𝑦𝑦
𝑖𝑖 𝐱𝐱(𝑘𝑘) + 𝐀𝐀𝑦𝑦

𝑖𝑖−1𝐁𝐁𝑦𝑦�𝐮𝐮�𝑦𝑦0(𝑘𝑘|𝑘𝑘) + 𝐮𝐮�𝑦𝑦1(𝑘𝑘|𝑘𝑘)�  

 𝐱𝐱�s(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘) + ⋯+ 𝐁𝐁𝑦𝑦�𝐮𝐮�𝑦𝑦0(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖 − 1|𝑘𝑘) + 𝐮𝐮�𝑦𝑦1(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖 − 1|𝑘𝑘)� （3.44） 

制御⼊⼒𝐮𝐮�𝑦𝑦0(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖 − 1|𝑘𝑘)のみを印加した理想モデルの予測状態量𝐱𝐱�𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)は 

 𝐱𝐱�𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘) = 𝐀𝐀𝑦𝑦𝐱𝐱�𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖 − 1|𝑘𝑘) + 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮�𝑦𝑦0(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖 − 1|𝑘𝑘)  

 𝐱𝐱�𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘) = 𝐀𝐀𝑦𝑦
𝑖𝑖 𝐱𝐱𝑦𝑦(𝑘𝑘) + 𝐀𝐀𝑦𝑦

𝑖𝑖−1𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮�𝑦𝑦0(𝑘𝑘|𝑘𝑘) + ⋯+  𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮�𝑦𝑦0(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖 − 1|𝑘𝑘) （3.45） 
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となる．なお，𝐱𝐱𝑦𝑦(𝑘𝑘)は𝑘𝑘ステップにおける理想モデルの状態量で，𝐱𝐱𝑦𝑦(𝑘𝑘) = 𝐱𝐱�𝑦𝑦(𝑘𝑘|𝑘𝑘)としてい
る．ここで，式（3.45）の予測状態量𝐱𝐱�𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)が，式（3.41）と異なることに注意された
い．状態量𝐱𝐱�𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)は， 𝐱𝐱𝑦𝑦(0) = 𝐱𝐱(0)とし，制御開始時刻からの理想モデルの状態量を示
している．制御⼊⼒𝐮𝐮𝑦𝑦1(𝑘𝑘)が外乱を完全に抑制したとすれば，理想モデルの状態量𝐱𝐱𝑦𝑦(𝑘𝑘)と
実際にセンサ情報などで得られた現在の状態量𝐱𝐱(𝑘𝑘)は⼀致するはずであるが，時間遅れが存
在する現実のシステムでは，完全に追従することは困難である．すなわち，状態量𝐱𝐱𝑦𝑦(𝑘𝑘)は，
外乱がない，または外乱を完全に予測した場合における応答を示す状態量との差を評価す
るための状態量である．以上で求められた予測状態量を式（3.42）に代⼊し，整理すると次
式のように切換関数の予測量を表すことができる． 

 𝛔𝛔�𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘) = 𝐬𝐬𝑦𝑦�𝐀𝐀𝑦𝑦𝑖𝑖 �𝐱𝐱(𝑘𝑘)− 𝐱𝐱𝑦𝑦(𝑘𝑘)�+ 𝐀𝐀𝑦𝑦𝑖𝑖−1𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮�𝑦𝑦1(𝑘𝑘|𝑘𝑘)  

 𝛔𝛔�𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)+⋯+ 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮�𝑦𝑦1(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖 − 1|𝑘𝑘)�  

 𝛔𝛔�𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘) = 𝐬𝐬𝑦𝑦𝐱𝐱�𝜎𝜎(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘) （3.46） 

ここで，式（3.46）の𝐬𝐬𝑦𝑦( )の括弧内で表現されるベクトルを𝐱𝐱�𝜎𝜎(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)と定義し，切換関
数の状態量と呼ぶ．式（3.46）をみると切換関数の状態量𝐱𝐱�𝜎𝜎(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)は制御⼊⼒𝐮𝐮�𝑦𝑦1(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)

によって決定され，制御⼊⼒𝐮𝐮�𝑦𝑦0(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)の値に依存しない．すなわち，ノミナルの⽬標応
答性能と外乱抑制性能は独立して設計することができる．以上で導かれた予測量から，最適
な制御⼊⼒𝐮𝐮𝑦𝑦0(𝑘𝑘)，𝐮𝐮𝑦𝑦1(𝑘𝑘)を導く．次に，解を導くために制御⼊⼒𝐮𝐮�𝑦𝑦0(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)， 𝐮𝐮�𝑦𝑦1(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)

を未来の⼊⼒変化量∆𝐮𝐮�𝑦𝑦0(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)，∆𝐮𝐮�𝑦𝑦1(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)に置き換えて定義する．まず，ある𝑘𝑘ステッ
プ⽬の時刻から制御ホライズン𝐻𝐻𝑢𝑢の間における𝑖𝑖ステップ⽬の制御⼊⼒は以下となる． 

 𝐮𝐮�𝑦𝑦0(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖 − 1|𝑘𝑘) = ∆𝐮𝐮�𝑦𝑦0(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖 − 1|𝑘𝑘) + ⋯+ ∆𝐮𝐮�𝑦𝑦0(𝑘𝑘|𝑘𝑘) + 𝐮𝐮𝑦𝑦0(𝑘𝑘 − 1) （3.47） 

 𝐮𝐮�𝑦𝑦1(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖 − 1|𝑘𝑘) = ∆𝐮𝐮�𝑦𝑦1(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖 − 1|𝑘𝑘) + ⋯+ ∆𝐮𝐮�𝑦𝑦1(𝑘𝑘|𝑘𝑘) + 𝐮𝐮𝑦𝑦1(𝑘𝑘 − 1) （3.48） 

また，制御ホライズン𝐻𝐻𝑢𝑢は，𝐻𝐻𝑢𝑢 ≤ 𝐻𝐻𝑝𝑝と仮定し，すべての𝑖𝑖 ≥ 𝐻𝐻𝑢𝑢において制御⼊⼒は 

 𝐮𝐮�𝑦𝑦0(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘) = 𝐮𝐮�𝑦𝑦0(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑢𝑢 − 1|𝑘𝑘) （3.49） 

 𝐮𝐮�𝑦𝑦1(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘) = 𝐮𝐮�𝑦𝑦1(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑢𝑢 − 1|𝑘𝑘) （3.50） 

とする．式（3.47）から（3.50）を⽤いると予測状態量𝐱𝐱�(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)は，未来の⼊⼒変化量
∆𝐮𝐮𝑦𝑦0(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)を⽤いた下記の式で表現できる． 
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𝐱𝐱�(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)

=

⎩
⎪
⎪
⎨

⎪
⎪
⎧𝐀𝐀𝑦𝑦

𝑖𝑖 𝐱𝐱(𝑘𝑘) + �𝐀𝐀𝑦𝑦𝑖𝑖−1 + ⋯+ 𝐀𝐀𝑦𝑦 + 𝐈𝐈�𝐁𝐁𝑦𝑦∆𝐮𝐮�𝑦𝑦0(𝑘𝑘|𝑘𝑘)

= +⋯+ 𝐁𝐁𝑦𝑦∆𝐮𝐮�𝑦𝑦0(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖 − 1|𝑘𝑘) + �𝐀𝐀𝑦𝑦𝑖𝑖−1 + ⋯+ 𝐀𝐀𝑦𝑦 + 𝐈𝐈�𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮𝑦𝑦0(𝑘𝑘 − 1)，𝑖𝑖 < 𝐻𝐻𝑢𝑢

𝐀𝐀𝑦𝑦
𝑖𝑖 𝐱𝐱(𝑘𝑘) + �𝐀𝐀𝑦𝑦𝑖𝑖−1 + ⋯+ 𝐀𝐀𝑦𝑦 + 𝐈𝐈�𝐁𝐁𝑦𝑦∆𝐮𝐮�𝑦𝑦0(𝑘𝑘|𝑘𝑘)

= +⋯+ �𝐀𝐀𝑦𝑦
𝑖𝑖−𝐻𝐻𝑢𝑢 + ⋯+ 𝐀𝐀𝑦𝑦 + 𝐈𝐈�𝐁𝐁𝑦𝑦∆𝐮𝐮�𝑦𝑦0(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑢𝑢 − 1|𝑘𝑘)

= +�𝐀𝐀𝑦𝑦𝑖𝑖−1 + ⋯+ 𝐀𝐀𝑦𝑦 + 𝐈𝐈�𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮𝑦𝑦0(𝑘𝑘 − 1)，𝑖𝑖 ≥ 𝐻𝐻𝑢𝑢

 
（3.51） 

ここで，予測状態量𝐱𝐱�(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)は，ステップ数𝑖𝑖によって変化する．これは制御ホライズン𝐻𝐻𝑢𝑢
の範囲を𝐻𝐻𝑢𝑢 ≤ 𝐻𝐻𝑝𝑝とし，𝑖𝑖 ≥ 𝐻𝐻𝑢𝑢では⼊⼒が⼀定となるように定義しているため，ステップ数
𝑖𝑖の範囲が𝑖𝑖 < 𝐻𝐻𝑢𝑢の場合と𝑖𝑖 ≥ 𝐻𝐻𝑢𝑢場合では，予測状態量が異なる．同様に切換関数の計算に⽤
いるベクトル𝐱𝐱�𝜎𝜎(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)は 

 

𝐱𝐱�𝜎𝜎(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)

=

⎩
⎪⎪
⎪
⎨

⎪⎪
⎪
⎧�𝐀𝐀𝑦𝑦

𝑖𝑖 �𝐱𝐱(𝑘𝑘)− 𝐱𝐱𝑦𝑦(𝑘𝑘)�+ �𝐀𝐀𝑦𝑦
𝑖𝑖−1 + ⋯+ 𝐀𝐀𝑦𝑦 + 𝐈𝐈�𝐁𝐁𝑦𝑦∆𝐮𝐮�𝑦𝑦1(𝑘𝑘|𝑘𝑘)

= +⋯+ 𝐁𝐁𝑦𝑦∆𝐮𝐮�𝑦𝑦1(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖 − 1|𝑘𝑘) + �𝐀𝐀𝑦𝑦𝑖𝑖−1 + ⋯+ 𝐀𝐀𝑦𝑦 + 𝐈𝐈�𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮𝑦𝑦1(𝑘𝑘 − 1)�，𝑖𝑖 < 𝐻𝐻𝑢𝑢

�𝐀𝐀𝑦𝑦𝑖𝑖 �𝐱𝐱(𝑘𝑘)− 𝐱𝐱𝑦𝑦(𝑘𝑘)�+ �𝐀𝐀𝑦𝑦
𝑖𝑖−1 + ⋯+ 𝐀𝐀𝑦𝑦 + 𝐈𝐈�𝐁𝐁𝑦𝑦∆𝐮𝐮�𝑦𝑦1(𝑘𝑘|𝑘𝑘)

= +⋯+ �𝐀𝐀𝑦𝑦
𝑖𝑖−𝐻𝐻𝑢𝑢 + ⋯+ 𝐀𝐀𝑦𝑦 + 𝐈𝐈�𝐁𝐁𝑦𝑦∆𝐮𝐮�𝑦𝑦1(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑢𝑢 − 1|𝑘𝑘)

= + �𝐀𝐀𝑦𝑦𝑖𝑖−1 + ⋯+ 𝐀𝐀𝑦𝑦 + 𝐈𝐈�𝐁𝐁𝑦𝑦𝐮𝐮𝑦𝑦1(𝑘𝑘 − 1)�，𝑖𝑖 ≥ 𝐻𝐻𝑢𝑢

 
（3.52） 

となる．以上により，予測ホライズン，制御ホライズン，窓パラメータをそれぞれ𝐻𝐻𝑝𝑝，𝐻𝐻𝑢𝑢，
𝐻𝐻𝑧𝑧とした場合，予測状態量は式（3.53）のようにまとめられる．なお，式（3.53）の⾏列の
要素，∑ 𝐀𝐀𝑦𝑦

𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦𝑦𝑦
𝑗𝑗=0 は，𝑛𝑛 < 0においては，𝟎𝟎とする． 
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⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡
𝐱𝐱�(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑧𝑧|𝑘𝑘)

⋮
𝐱𝐱��𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑝𝑝|𝑘𝑘�
𝐱𝐱�𝜎𝜎(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑧𝑧|𝑘𝑘)

⋮
𝐱𝐱�𝜎𝜎�𝑘𝑘 +𝐻𝐻𝑝𝑝|𝑘𝑘�⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

=

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡𝐀𝐀𝑦𝑦

𝐻𝐻𝑤𝑤 𝟎𝟎
⋮ ⋮

𝐀𝐀𝑦𝑦
𝐻𝐻𝑝𝑝 𝟎𝟎

𝐀𝐀𝑦𝑦
𝐻𝐻𝑤𝑤 −𝐀𝐀𝑦𝑦

𝐻𝐻𝑤𝑤

⋮ ⋮
𝐀𝐀𝑦𝑦
𝐻𝐻𝑝𝑝 −𝐀𝐀𝑦𝑦

𝐻𝐻𝑝𝑝 ⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

� 𝐱𝐱
(𝑘𝑘)

𝐱𝐱𝑦𝑦(𝑘𝑘)�  

 +

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡ � 𝐀𝐀𝑦𝑦

𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑤𝑤−1

𝑗𝑗=0

𝟎𝟎

⋮ ⋮

� 𝐀𝐀𝑦𝑦
𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑝𝑝−1

𝑗𝑗=0

𝟎𝟎

𝟎𝟎 � 𝐀𝐀𝑦𝑦
𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑤𝑤−1

𝑗𝑗=0
⋮ ⋮

𝟎𝟎 � 𝐀𝐀𝑦𝑦
𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑝𝑝−1

𝑗𝑗=0 ⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

�𝐮𝐮𝑦𝑦0
(𝑘𝑘 − 1)

𝐮𝐮𝑦𝑦1(𝑘𝑘 − 1)�  

 +

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡ � 𝐀𝐀𝑦𝑦

𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑤𝑤−1

𝑗𝑗=0

⋯ � 𝐀𝐀𝑦𝑦
𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑤𝑤−𝐻𝐻𝑢𝑢

𝑗𝑗=0

𝟎𝟎 ⋯ 𝟎𝟎

⋮ ⋱ ⋮ ⋮ ⋱ ⋮

� 𝐀𝐀𝑦𝑦
𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑝𝑝−1

𝑗𝑗=0

⋯ � 𝐀𝐀𝑦𝑦
𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑝𝑝−𝐻𝐻𝑢𝑢

𝑗𝑗=0

𝟎𝟎 ⋯ 𝟎𝟎

𝟎𝟎 ⋯ 𝟎𝟎 � 𝐀𝐀𝑦𝑦
𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑤𝑤−1

𝑗𝑗=0

⋯ 𝟎𝟎

⋮ ⋱ ⋮ ⋮ ⋱ ⋮

𝟎𝟎 ⋯ 𝟎𝟎 � 𝐀𝐀𝑦𝑦
𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑝𝑝−1

𝑗𝑗=0

⋯ � 𝐀𝐀𝑦𝑦
𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑝𝑝−𝐻𝐻𝑢𝑢

𝑗𝑗=0 ⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

  

 ∙

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡

∆𝐮𝐮�𝑦𝑦0(𝑘𝑘|𝑘𝑘)
⋮

∆𝐮𝐮�𝑦𝑦0(𝑘𝑘 +𝐻𝐻𝑢𝑢 − 1|𝑘𝑘)
∆𝐮𝐮�𝑦𝑦1(𝑘𝑘|𝑘𝑘)

⋮
∆𝐮𝐮�𝑦𝑦1(𝑘𝑘 +𝐻𝐻𝑢𝑢 − 1|𝑘𝑘)⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 （3.53） 
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ここで，式（3.46）から切換関数は，切換関数の予測状態量𝐱𝐱�𝜎𝜎(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)と𝐬𝐬𝑦𝑦の内積で表すこ
とができるので，式（3.21）の評価関数の第⼀項に⽤いる𝑘𝑘ステップ⽬の時刻における𝐻𝐻𝑧𝑧か
ら𝐻𝐻𝑝𝑝ステップまでの予測量𝐗𝐗�(𝑘𝑘)は 

 𝐗𝐗�(𝑘𝑘) =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡
𝐱𝐱�(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑧𝑧|𝑘𝑘)

⋮
𝐱𝐱��𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑝𝑝|𝑘𝑘�
𝛔𝛔�𝑦𝑦(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑧𝑧|𝑘𝑘)

⋮
𝛔𝛔�𝑦𝑦�𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑝𝑝|𝑘𝑘�⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

  

 𝐗𝐗�(𝑘𝑘) =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡
𝐈𝐈 𝟎𝟎 ⋯ 𝟎𝟎 𝟎𝟎 𝟎𝟎 ⋯ 𝟎𝟎
𝟎𝟎 𝐈𝐈 ⋱ ⋮ 𝟎𝟎 𝟎𝟎 ⋱ ⋮
⋮ ⋱ ⋱ 𝟎𝟎 ⋮ ⋱ ⋱ 𝟎𝟎
𝟎𝟎 ⋯ 𝟎𝟎 𝐈𝐈 𝟎𝟎 ⋯ 𝟎𝟎 𝟎𝟎
𝟎𝟎 𝟎𝟎 ⋯ 𝟎𝟎 ∂𝐬𝐬 ∂𝐱𝐱⁄ 𝟎𝟎 ⋯ 𝟎𝟎
𝟎𝟎 𝟎𝟎 ⋱ ⋮ 𝟎𝟎 ∂𝐬𝐬 ∂𝐱𝐱⁄ ⋱ ⋮
⋮ ⋱ ⋱ 𝟎𝟎 ⋮ ⋱ ⋱ 𝟎𝟎
𝟎𝟎 ⋯ 𝟎𝟎 𝟎𝟎 𝟎𝟎 ⋯ 𝟎𝟎 ∂𝐬𝐬 ∂𝐱𝐱⁄ ⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡
𝐱𝐱�(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑧𝑧|𝑘𝑘)

⋮
𝐱𝐱��𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑝𝑝|𝑘𝑘�
𝐱𝐱�𝜎𝜎(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑧𝑧|𝑘𝑘)

⋮
𝐱𝐱�𝜎𝜎�𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑝𝑝|𝑘𝑘�⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 （3.54） 

と表せる．また，𝑘𝑘ステップ⽬の時刻における 1 ステップ⽬から𝐻𝐻𝑢𝑢ステップまでの未来の⼊
⼒変化量∆𝐔𝐔�(𝑘𝑘)を 

 ∆𝐔𝐔�(𝑘𝑘) =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡

∆𝐮𝐮�𝑦𝑦0(𝑘𝑘|𝑘𝑘)
⋮

∆𝐮𝐮�𝑦𝑦0(𝑘𝑘 +𝐻𝐻𝑢𝑢 − 1|𝑘𝑘)
∆𝐮𝐮�𝑦𝑦1(𝑘𝑘|𝑘𝑘)

⋮
∆𝐮𝐮�𝑦𝑦1(𝑘𝑘 +𝐻𝐻𝑢𝑢 − 1|𝑘𝑘)⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 （3.55） 

とする．式（3.47）から（3.50）で説明した通り，未来の⼊⼒変化量について最適問題を
解くため，式（3.21）は，式（3.54）を⽤いて次式のように書き換えることが出来る． 

 𝑉𝑉(𝑘𝑘) = �𝐗𝐗�(𝑘𝑘)− 𝐑𝐑(𝑘𝑘)�T𝐐𝐐𝑌𝑌�𝐗𝐗�(𝑘𝑘)− 𝐑𝐑(𝑘𝑘)�+ ∆𝐔𝐔�T(𝑘𝑘)𝐑𝐑𝑈𝑈∆𝐔𝐔�(𝑘𝑘) （3.56） 

ここで，𝐑𝐑(𝑘𝑘)は，⽬標値までの参照軌道を示し，𝐐𝐐𝑌𝑌，𝐑𝐑𝑈𝑈は，それぞれ偏差に対する重み⾏
列，制御⼊⼒に対する重み⾏列である．参照軌道𝐑𝐑(𝑘𝑘)は 

 𝐑𝐑(𝑘𝑘) =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡
𝐫𝐫(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑧𝑧|𝑘𝑘)

⋮
𝐫𝐫�𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑝𝑝|𝑘𝑘�

𝟎𝟎
⋮
𝟎𝟎 ⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 （3.57） 

と表現され，𝐫𝐫(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)は状態量の応答の設計に⽤いられる．これは設計者が任意に決定す
ることが可能で，時間に関する指数関数や定値の参照軌道などを設定することができる．
𝛔𝛔�(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)に関しては切換超平面に最短時間で拘束するため参照軌道は⽤いない．理想的な
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SMC において制御⼊⼒の切換周波数は無限に高く，切換超平面の近傍で発⽣するチャタリ
ングの防止対策を講じなければ，実⽤的な制御器とはならないため，⼀般的にチャタリング
防止を⽬的とした平滑化などの対策を組み込み必要がある．しかしそれらの対策は，⼊⼒に
切換遅れが発⽣し，ロバスト性の低下を招く懸念がある．したがって，従来の SMC におい
て設計者は実際のシステムが許容できる制御⼊⼒の切換が可能な範囲内で最も高速となる
ように決定する必要があった．最も早く切換超平面に到達するような最適化問題を逐次解
くことで⼊⼒を決定する EMPC は，それらの工程が不要で，制御⼊⼒の決定に符号関数を
⽤いないためにチャタリングが発⽣することもない．また，MPC と同様にアクチュエータ
の制約を考慮することも可能である．また，重み⾏列𝐐𝐐𝑌𝑌，𝐑𝐑𝑈𝑈は， 

 𝐐𝐐𝑌𝑌 = diag �𝐪𝐪𝑌𝑌(𝐻𝐻𝑧𝑧),⋯ ,𝐪𝐪𝑌𝑌�𝐻𝐻𝑝𝑝�,𝐪𝐪𝜎𝜎(𝐻𝐻𝑧𝑧),⋯ ,𝐪𝐪𝜎𝜎�𝐻𝐻𝑝𝑝�� （3.58） 

 𝐑𝐑𝑈𝑈 = diag�𝐫𝐫𝑈𝑈0(0),⋯ , 𝐫𝐫𝑈𝑈0(𝐻𝐻𝑢𝑢 − 1), 𝐫𝐫𝑈𝑈1(0),⋯ , 𝐫𝐫𝑈𝑈1(𝐻𝐻𝑢𝑢 − 1)� （3.59） 

と表される．Linear Quadratic（LQ）制御で知られる重み関数と同様にそれらの重みを変更す
ることで，応答性や制御⼊⼒の大きさを調整することが可能である．外乱の周波数領域が既
知である場合において，𝐻𝐻∞制御理論や𝜇𝜇設計法のような周波数関数を整形するような重み関
数ではないため，特定の周波数での挙動を抑制するといった周波数領域を考慮した設計は
難しい．𝐻𝐻∞制御理論等を応⽤した RMPC では，それらの問題を取り扱うことができるが，
⾮常に大きな LMI 問題を解く必要があり，応答時間が短いシステムへの応⽤は難しい．⼀
⽅，我々が提案する EMPC は，周波数領域を考慮した複雑な設計を⾏う事ができないが，
制御器の複雑さを抑え，LQ 制御のような直感的な調整を可能とするロバスト制御⽅法と考
えている．LQ 制御と異なる点として，𝑘𝑘ステップ⽬の時刻から𝑖𝑖ステップ先までの重みをそ
れぞれ決定することが可能なため，調整パラメータが⾮常に多いように捉えられるが，必ず
しも𝑖𝑖ステップ毎に異なる重みを設定する必要は無く，初期の設計においてすべての重みを
同じ値に設定しても良い．実際に次章で解説する数値シミュレーションでは，各ステップで
同じ重みを設定している． 

 以上，式（3.56）で示す評価関数を解けば，最適な未来の⼊⼒変化量∆𝐔𝐔�(𝑘𝑘)を導くことが
できる．実際に制御⼊⼒に⽤いるのは𝑘𝑘ステップ⽬の時刻における制御⼊⼒のみであるので 

 �∆𝐮𝐮
�𝑦𝑦0(𝑘𝑘|𝑘𝑘)
∆𝐮𝐮�𝑦𝑦1(𝑘𝑘|𝑘𝑘)� = � 𝐈𝐈 𝟎𝟎 ⋯ 𝟎𝟎 𝟎𝟎 𝟎𝟎 ⋯ 𝟎𝟎

𝟎𝟎 𝟎𝟎 ⋯ 𝟎𝟎 𝐈𝐈 𝟎𝟎 ⋯ 𝟎𝟎�∆𝐔𝐔
�(𝑘𝑘) = 𝐋𝐋𝑢𝑢∆𝐔𝐔�(𝑘𝑘) （3.60） 

となる．したがって，ある𝑘𝑘ステップ⽬の時刻における制御⼊⼒𝐮𝐮𝑦𝑦0(𝑘𝑘)，𝐮𝐮𝑦𝑦1(𝑘𝑘)は，次式で
表現される． 

 �𝐮𝐮𝑦𝑦0
(𝑘𝑘)

𝐮𝐮𝑦𝑦1(𝑘𝑘)� = �∆𝐮𝐮
�𝑦𝑦0(𝑘𝑘|𝑘𝑘)
∆𝐮𝐮�𝑦𝑦1(𝑘𝑘|𝑘𝑘)�+ �𝐮𝐮𝑦𝑦0

(𝑘𝑘 − 1)
𝐮𝐮𝑦𝑦1(𝑘𝑘 − 1)� （3.61） 
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4．数値シミュレーションによる 

提案⼿法の有効性確認 
 

 

本章では，提案⼿法の有効性を確認するため，PID 制御，𝐻𝐻∞制御，SMC，PID 制御+ISMC，
MPC と提案制御器 EMPC の 6 つの制御器について比較を⾏う．まず，単純なシステムで制
御性能を比較するため，次式で表されるパラメータ変動を含む質量・バネ・ダンパシステム
を制御対象とする． 

 
𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑 �

𝑥𝑥(𝑑𝑑)
�̇�𝑥(𝑑𝑑)� = � 0 1

− (𝐾𝐾 + ∆𝐾𝐾) (𝑀𝑀 + ∆𝑀𝑀)⁄ − (𝐶𝐶 + ∆𝐶𝐶) (𝑀𝑀 + ∆𝑀𝑀)⁄ � �𝑥𝑥
(𝑑𝑑)
�̇�𝑥(𝑑𝑑)�  

 
𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑 �

𝑥𝑥(𝑑𝑑)
�̇�𝑥(𝑑𝑑)�+ � 1

1 (𝑀𝑀 + ∆𝑀𝑀)⁄ � �𝑢𝑢(𝑑𝑑) + 𝑢𝑢ℎ(𝑑𝑑)� （4.1） 

𝑥𝑥(𝑑𝑑)は質点の位置，𝑀𝑀，𝐾𝐾，𝐶𝐶はそれぞれ質量，バネ定数，減衰係数を示し，∆𝑀𝑀，∆𝐾𝐾，∆𝐶𝐶は
質量，バネ定数，減衰係数の変動分をそれぞれ示す．また，制御⼊⼒𝑢𝑢(𝑑𝑑)には，同⼀次元の
外乱⼊⼒𝑢𝑢ℎ(𝑑𝑑)が印加されるものとする．なお，状態変数はすべて観測できるものとする．
表 4.1 に示す各パラメータは，システムが不足減衰となるように任意に与え，また，変動パ
ラメータおよび外乱⼊⼒は，すべて⼊⼒⾏列𝐁𝐁のレンジスペースに存在し，マッチング条件
を満足するものとする．次に，式（4.2）から（4.10）に比較する制御器を示す． 

 𝑢𝑢𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃(𝑘𝑘) = 𝐾𝐾𝑃𝑃�𝑥𝑥𝑐𝑐 − 𝑥𝑥(𝑘𝑘)� − 𝐾𝐾𝑃𝑃�̇�𝑥(𝑘𝑘) + 𝐾𝐾𝑃𝑃��𝑥𝑥𝑐𝑐 − 𝑥𝑥(𝑗𝑗)�
𝑘𝑘

𝑗𝑗=0

 （4.2） 

𝑢𝑢𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃(𝑘𝑘)は，PID 制御器の制御⼊⼒であり，𝐾𝐾𝑃𝑃は比例ゲイン，𝐾𝐾𝑃𝑃は微分ゲイン，𝐾𝐾𝑃𝑃は積分ゲ
インである．それらのゲインは他の制御器と過渡応答が同等になるように決定した． 

 𝐱𝐱𝐻𝐻∞(𝑘𝑘 + 1) = 𝐀𝐀𝐻𝐻∞𝐱𝐱𝐻𝐻∞(𝑘𝑘) + 𝐁𝐁𝐻𝐻∞ �
𝑥𝑥𝑐𝑐 − 𝑥𝑥(𝑘𝑘)
−�̇�𝑥(𝑘𝑘) � （4.3） 

 𝑢𝑢𝐻𝐻∞(𝑘𝑘) = 𝐂𝐂𝐻𝐻∞𝐱𝐱𝐻𝐻∞(𝑘𝑘) + 𝐃𝐃𝐻𝐻∞ �
𝑥𝑥𝑐𝑐 − 𝑥𝑥(𝑘𝑘)
−�̇�𝑥(𝑘𝑘) � （4.4） 

𝑢𝑢𝐻𝐻∞(𝑘𝑘)は，𝐻𝐻∞制御器の制御⼊⼒であり，𝐱𝐱𝐻𝐻∞は制御器の状態量，𝐀𝐀𝐻𝐻∞，𝐁𝐁𝐻𝐻∞，𝐂𝐂𝐻𝐻∞，𝐃𝐃𝐻𝐻∞は
制御器の係数⾏列である．それらの係数⾏列は感度関数に関する重み関数𝑊𝑊𝑆𝑆に基づいて外
乱抑圧問題にて設計した． 

 𝜎𝜎𝑆𝑆𝑀𝑀𝑆𝑆(𝑘𝑘) =
𝜕𝜕𝐬𝐬
𝜕𝜕𝐱𝐱 �

𝑥𝑥𝑐𝑐 − 𝑥𝑥(𝑘𝑘)
−�̇�𝑥(𝑘𝑘) � （4.5） 
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 𝑢𝑢𝑆𝑆𝑀𝑀𝑆𝑆(𝑘𝑘) = −𝑢𝑢𝑠𝑠sgn(𝜎𝜎𝑆𝑆𝑀𝑀𝑆𝑆(𝑘𝑘) |𝜎𝜎𝑆𝑆𝑀𝑀𝑆𝑆(𝑘𝑘)|⁄ ) （4.6） 

𝑢𝑢𝑆𝑆𝑀𝑀𝑆𝑆(𝑘𝑘)は，SMC の制御⼊⼒であり，𝜎𝜎𝑆𝑆𝑀𝑀𝑆𝑆は切換関数，𝜕𝜕𝐬𝐬 𝜕𝜕𝐱𝐱⁄ は切換超平面である．なお，
𝐱𝐱は質点の位置𝑥𝑥(𝑑𝑑)と質点の速度�̇�𝑥(𝑑𝑑)からなる状態ベクトルである． 

 𝜎𝜎𝑃𝑃𝑆𝑆𝑀𝑀𝑆𝑆(𝑘𝑘) = 𝜎𝜎𝑆𝑆𝑀𝑀𝑆𝑆(𝑘𝑘) + 𝑧𝑧(𝑘𝑘) （4.7） 

 𝑢𝑢𝑃𝑃𝑆𝑆𝑀𝑀𝑆𝑆(𝑘𝑘) = −𝑢𝑢𝑠𝑠sgn(𝜎𝜎𝑃𝑃𝑆𝑆𝑀𝑀𝑆𝑆(𝑘𝑘) |𝜎𝜎𝑃𝑃𝑆𝑆𝑀𝑀𝑆𝑆(𝑘𝑘)|⁄ ) + 𝑢𝑢𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃(𝑘𝑘) （4.8） 

𝑢𝑢𝑃𝑃𝑆𝑆𝑀𝑀𝑆𝑆(𝑘𝑘)は，PID 制御器と ISMC を組み合わせた制御器の⼊⼒であり，𝜎𝜎𝑃𝑃𝑆𝑆𝑀𝑀𝑆𝑆は切換関数であ
る． 

 𝑢𝑢𝑀𝑀𝑃𝑃𝑆𝑆(𝑘𝑘) = 𝑢𝑢𝑦𝑦0(𝑘𝑘) （4.9） 

 𝑢𝑢𝐸𝐸𝑀𝑀𝑃𝑃𝑆𝑆(𝑘𝑘) = 𝑢𝑢𝑦𝑦0(𝑘𝑘) + 𝑢𝑢𝑦𝑦1(𝑘𝑘) （4.10） 

𝑢𝑢𝑀𝑀𝑃𝑃𝑆𝑆(𝑘𝑘)は，MPC の制御⼊⼒，𝑢𝑢𝐸𝐸𝑀𝑀𝑃𝑃𝑆𝑆(𝑘𝑘)は，EMPC の制御⼊⼒である．𝑢𝑢𝑀𝑀𝑃𝑃𝑆𝑆(𝑘𝑘)は，理想モ
デルに対する最適な制御⼊⼒を計算する制御器なので，式（3.61）における𝐮𝐮𝑦𝑦0(𝑘𝑘)のみを⼊
⼒した場合と等価である．式（3.61）では，⼀般形としてベクトルで表されているが，本シ
ステムの⼊⼒は⼀次元なので，𝑢𝑢𝑦𝑦0(𝑘𝑘)，𝑢𝑢𝑦𝑦1(𝑘𝑘)は，共にスカラーである．参照軌道は，以下
で示される指数関数とした． 

 𝑟𝑟(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘) = 𝑥𝑥𝑐𝑐 − 𝑒𝑒−
∆𝑡𝑡
𝑇𝑇𝑅𝑅
𝑖𝑖�𝑥𝑥𝑐𝑐 − 𝑥𝑥(𝑘𝑘)� （4.11） 

 𝐑𝐑(𝑘𝑘) =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡
𝑟𝑟(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑧𝑧|𝑘𝑘)
�̇�𝑟(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑧𝑧|𝑘𝑘)

⋮
𝑟𝑟�𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑝𝑝|𝑘𝑘�
�̇�𝑟�𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑝𝑝|𝑘𝑘�

0
⋮
0 ⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 （4.12） 

∆𝑑𝑑はサンプリング周期，𝑇𝑇𝑅𝑅は参照軌道の時定数，𝐱𝐱𝑐𝑐(𝑘𝑘)は⽬標値であり，これらを含む制御
器に⽤いた調整パラメータを表 4.2 に示す．今回のシミュレーションでは，⼊⼒𝑢𝑢𝑦𝑦0(𝑘𝑘)と⼊
⼒𝑢𝑢𝑦𝑦1(𝑘𝑘)を決定するための予測ホライゾン𝐻𝐻𝑝𝑝，制御ホライゾン𝐻𝐻𝑢𝑢，窓パラメータ𝐻𝐻𝑧𝑧を同値
で設定している．実際には各⼊⼒を決定する場合の参照軌道の設計においては，それらのパ
ラメータをそれぞれ変更することが制御性能や数値計算負荷などにおいては望ましい．提
案する EMPC はそれぞれの⼊⼒を決定するホライゾンを全て独立して設定することが可能
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であるが，本論⽂では簡単な問題を取り扱うため，表 4.2 に示されるように，⼊⼒𝑢𝑢𝑦𝑦0(𝑘𝑘)と
⼊⼒𝑢𝑢𝑦𝑦1(𝑘𝑘)を決定するための各ホライズンを同様に設定した． 

 

 

表 4.1 質量・バネ・ダンパシステムのパラメータ 

Mass 𝑀𝑀 [kg] 1.0 

Perturbation ∆𝑀𝑀 [kg] ±0.50 

Spring constant 𝐾𝐾 [N m⁄ ] 0.50 

Perturbation ∆𝐾𝐾 [N m⁄ ] ±0.25 

Damper constant 𝐶𝐶 [N ∙ s m⁄ ] 0.50 

Perturbation ∆𝐶𝐶 [N ∙ s m⁄ ] ±0.25 

 

表 4.2 各制御器のパラメータ 

Time constant 𝑇𝑇𝑅𝑅 [s] 0.10 

Sampling time ∆𝑑𝑑 [s] 2.0 × 10−2 

Command value 𝑥𝑥𝑐𝑐 [m] 1.0 

Proportional gain 𝐾𝐾𝑃𝑃 2.0 

Derivative gain 𝐾𝐾𝑃𝑃 3.5 

Integral gain  𝐾𝐾𝑃𝑃 6.0 × 10−3 

Sensitive function 𝑊𝑊𝑆𝑆 
0.10𝑠𝑠 + 50
0.10𝑠𝑠 + 1.0

 

Switching hyperplane 𝜕𝜕𝐬𝐬 𝜕𝜕𝐱𝐱⁄  [1.0 2.0] 

Switching hyperplane 𝐬𝐬𝑦𝑦 [1.0 2.0] 

Input range 𝑢𝑢𝑠𝑠 2.0 
Predictive horizon 𝐻𝐻𝑝𝑝 10 

Control horizon 𝐻𝐻𝑢𝑢 5.0 

Window parameter 𝐻𝐻𝑧𝑧 1.0 

Weighting matrix 𝐪𝐪𝑌𝑌(𝑖𝑖) 𝑖𝑖 =

1,2, … ,10 
�1.0 0

0 1.0� 

Weighting matrix 𝐪𝐪𝜎𝜎(𝑖𝑖) 𝑖𝑖 =

1,2, … ,10 
10 

Weighting matrix 𝐫𝐫𝑈𝑈0(𝑖𝑖) 𝑖𝑖 = 0,1, … ,4 0.10 

Weighting matrix 𝐫𝐫𝑈𝑈1(𝑖𝑖) 𝑖𝑖 = 0,1, … ,4 0.10 
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4．1 パラメータ変動に対するロバスト性の検証 

対象のシステムがパラメータ変動を有する場合における制御性能を確認する．なお，外乱
⼊⼒𝑢𝑢ℎ(𝑑𝑑)を0とし，パラメータ変動を含むモデルに対し，各パラメータに表 4.1 に示す範囲
の乱数で変動を与えた 100 個のプラント𝐏𝐏�のサンプルに対し，制御応答を確認する．図 4.1

から図 4.6 の（a）に各制御器を⽤いた場合における位置，図 4.1 から図 4.6 の（b）に各制
御器を⽤いた場合における速度，図 4.1 から図 4.6 の（c）に制御⼊⼒の時間履歴を示す．図
4.1 から図 4.7 の黒の実線は，ノミナルプラント𝐏𝐏に対する応答を示しており，灰⾊の実線
は，パラメータ変動を含むプラント𝐏𝐏�の 100 サンプルに対する応答を示している．なお，表
4.2 に示す各制御器の切換超平面や制御ホライズン等，共通の調整パラメータに関しては全
て同じ値を設定し，制御⼊⼒に関しても制約を与えないものとする．理想モデルに対する制
御⼊⼒𝐮𝐮𝑦𝑦0を別の制御器によって決定する必要がある ISMC に関しては，PID 制御器を組み
合わせる．図 4.1 から図 4.6 の（a）に示す⽬標応答の時間履歴を見ると，PID 制御，MPC と
比較し，𝐻𝐻∞制御，SMC，ISMC，EMPC はパラメータ変動の影響をほとんど受けておらず，
外乱に対して優れたロバスト性が確認できる．ただし，制御⼊⼒の帯域は無限大としており，
図 4.3（c）と図 4.4（c）に示されるように，SMC と ISMC では激しいチャタリングを伴う
ことでロバスト性が確保されている．したがって，チャタリング対策を必要とする SMC と
ISMC では制御⼊⼒の帯域が狭まり，ロバスト性の低下は避けられないと考えられるが，提
案する EMPC では制御⼊⼒にチャタリングは⽣じないため，チャタリング対策によるロバ
スト性低下の懸念が無い．また，ISMC では，別途，応答の整形が必要となるが，EMPC は
他の制御器を組み合わせることなく，設定した参照軌道やアクチュエータの制限範囲内で
最適な⽬標値に対する応答を決定することができる．𝐻𝐻∞制御もパラメータ変動の影響を十
分に抑えているが，もとより設計が複雑で調整が直感的に⾏えないなどの欠点がある．図
4.7 に切換関数の時間履歴を示しているが，SMC，ISMC，EMPC ともに切換関数の値は 0 近
傍に収束しており，状態量を超平面近傍に拘束できていることが確認できる． 
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図 4.1 PID 制御を⽤いた場合の応答 

（−：ノミナルプラント，−：変動を含むプラント） 

（a）位置の時間応答 

（b）速度の時間応答 

（c）⼊⼒の時間応答 
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図 4.2 𝐻𝐻∞制御器を⽤いた場合の応答 

（−：ノミナルプラント，−：変動を含むプラント） 

（a）位置の時間応答 

（b）速度の時間応答 

（c）⼊⼒の時間応答 
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図 4.3 SMC を⽤いた場合の応答（−：ノミナルプラント，−：変動を含むプラント） 

 

（a）位置の時間応答 

（b）速度の時間応答 

（c）⼊⼒の時間応答 
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図 4.4 ISMC を⽤いた場合の応答（−：ノミナルプラント，−：変動を含むプラント） 

 

（a）位置の時間応答 

（b）速度の時間応答 

（c）⼊⼒の時間応答 
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図 4.5 MPC を⽤いた場合の応答（−：ノミナルプラント，−：変動を含むプラント） 

 

（a）位置の時間応答 

（b）速度の時間応答 

（c）⼊⼒の時間応答 
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図 4.6 EMPC を⽤いた場合の応答（−：ノミナルプラント，−：変動を含むプラント） 

 

（a）位置の時間応答 

（b）速度の時間応答 

（c）⼊⼒の時間応答 
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図 4.7 各制御器の切換関数の値（−：ノミナルプラント，−：変動を含むプラント） 

 

（a）スライディングモード制御 

（b）インテグラルスライディングモード制御 

（c）拡張モデル予測制御 
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4．2 周期外乱⼊⼒に対するロバスト性の検証 

本節では対象のシステムに周期的な外乱が⼊⼒された場合における制御性能を確認す
る．なお，ここではパラメータ変動は発⽣しないとし，周期外乱を次式で示す． 

 𝑢𝑢ℎ(𝑑𝑑) = 1.0 sin�
√0.5
𝜋𝜋

𝑑𝑑 +
𝜋𝜋
3
� + 0.2 （4.13） 

ここで，周期外乱⼊⼒は，制御対象の固有振動数と同等の周期で設定した．図 4.8 から図 4.13

の（a）に各制御器を⽤いた場合における位置，図 4.8 から図 4.13 の（b）に各制御器を⽤い
た場合における速度，図 4.8 から図 4.13 の（c）に制御⼊⼒の時間履歴を示す．図 4.8 から
図 4.13 の（a）を見ると，PID 制御及び MPC では外乱⼊⼒の影響を大きく受け，固有モー
ドが励起されていることがわかる．⼀⽅，𝐻𝐻∞制御，SMC，ISMC，EMPC は，システムの固
有モードを抑制していることが確認でき，外乱に対して優れたロバスト性を有することが
確認できる．前章でも述べたように，EMPC ではチャタリングを⽣じることなく，制御⼊⼒
を⽣成できていることが図 4.8 から図 4.13 の（c）からも確認できる．図 4.14 からは，周期
外乱を与えられても，切換関数の値を 0 近傍に抑制していることが確認できる． 

数値シミュレーションの結果から，𝐻𝐻∞制御，SMC，ISMC，EMPC は⾮常に優れたロバス
ト性を有していることが分かる．しかし，SMC と ISMC は，制御⼊⼒の帯域が無限大とい
う仮定を前提としており，実装時にロバスト性の低下は避けられない．𝐻𝐻∞制御も外乱の影
響を十分に抑えているが本より設計が複雑で調整が直感的に⾏えないなどの欠点がある．
⼀⽅で EMPC は，𝐻𝐻∞制御，SMC や ISMC と異なり制御⼊⼒や状態量に制約も設定できる
ことから，実⽤的な制御器であることがわかる．さらに，EMPC は従来の MPC と同様，直
感的に設計・調整が可能である． 
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図 4.8 PID 制御を⽤いた場合の応答（実線：外乱あり，点線：外乱なし） 

 

（a）位置の時間応答 

（b）速度の時間応答 

（c）⼊⼒の時間応答 
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図 4.9 𝐻𝐻∞制御器を⽤いた場合の応答（実線：外乱あり，点線：外乱なし） 

 

（a）位置の時間応答 

（b）速度の時間応答 

（c）⼊⼒の時間応答 
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図 4.10 SMC を⽤いた場合の応答（実線：外乱あり，点線：外乱なし） 

 

（a）位置の時間応答 

（b）速度の時間応答 

（c）⼊⼒の時間応答 
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図 4.11 ISMC を⽤いた場合の応答（実線：外乱あり，点線：外乱なし） 

 

（a）位置の時間応答 

（b）速度の時間応答 

（c）⼊⼒の時間応答 
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図 4.12 MPC を⽤いた場合の応答（実線：外乱あり，点線：外乱なし） 

 

（a）位置の時間応答 

（b）速度の時間応答 

（c）⼊⼒の時間応答 



82 
 

 
 

 
 

 
 

図 4.13 EMPC を⽤いた場合の応答（実線：外乱あり，点線：外乱なし） 

 

（a）位置の時間応答 

（b）速度の時間応答 

（c）⼊⼒の時間応答 
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図 4.14 各制御器の切換関数の値（実線：外乱あり，点線：外乱なし） 

 

（a）スライディングモード制御 

（b）インテグラルスライディングモード制御 

（c）拡張モデル予測制御 
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4．3 ⽩⾊雑⾳外乱⼊⼒に対するロバスト性の検証 

前節では対象のシステムに特定の周期的な外乱が⼊⼒された場合において制御性能を確
認した．本節では，特定の周波数ではなく，全ての周波数において同じ利得を有する外乱を
⼊⼒し，制御性能を確認する．⽩⾊雑⾳外乱⼊⼒の範囲は±10[N]とし，図 4.15 に示す． 

図 4.16 から図 4.21 の（a）に各制御器を⽤いた場合における位置，図 4.16 から図 4.21 の
（b）に各制御器を⽤いた場合における速度，図 4.16 から図 4.21 の（c）に制御⼊⼒の時間
履歴を示す．図 4.16 から図 4.21 の（a）を見ると，PID 制御や MPC では外乱⼊⼒の影響に
より応答が乱れていることがわかる．⼀⽅，𝐻𝐻∞制御，SMC，ISMC，EMPC は，⽩⾊雑⾳外
乱⼊⼒による応答の乱れを抑制しており，高いロバスト性が確認できる．特に SMC，ISMC，
EMPC は𝐻𝐻∞制御器を⽤いた場合よりも外乱の影響を⼩さく抑えることが確認できる．これ
は𝐻𝐻∞制御器が特定の周波数に対して外乱の影響を抑えるように周波数重み関数を設計し，
設計によっては外乱を大きく抑制することのできない周波数領域が存在するためと考えら
れる．また，超平面に拘束するという特性によって高いロバスト性を実現している SMC，
ISMC，EMPC は，外乱の抑制性能が周波数領域によって変化しないため，アクチュエータ
の動特性が遅れのない理想的なシステムであれば，全周波数成分を含む⽩⾊雑⾳外乱に対
しても高いロバスト性があるため，SMC，ISMC，EMPC では，𝐻𝐻∞制御器よりも優れた外乱
抑制性能を確認できたと考えられる．前章でも述べたように，EMPC ではチャタリングを⽣
じることなく，制御⼊⼒を⽣成できていることが図 4.16 から図 4.21 の（c）からも確認でき
る．図 4.22 からは，⽩⾊雑⾳外乱を与えられても，切換関数の値を 0 近傍に抑制している
ことが確認できる． 

 

 

図 4.15 各制御器の切換関数の値（実線：外乱あり，点線：外乱なし） 
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図 4.16 PID 制御を⽤いた場合の応答（実線：外乱あり，点線：外乱なし） 

 

（a）位置の時間応答 

（b）速度の時間応答 

（c）⼊⼒の時間応答 
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図 4.17 𝐻𝐻∞制御器を⽤いた場合の応答（実線：外乱あり，点線：外乱なし） 

 

（a）位置の時間応答 

（b）速度の時間応答 

（c）⼊⼒の時間応答 
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図 4.18 SMC を⽤いた場合の応答（実線：外乱あり，点線：外乱なし） 

 

（a）位置の時間応答 

（b）速度の時間応答 

（c）⼊⼒の時間応答 
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図 4.19 ISMC を⽤いた場合の応答（実線：外乱あり，点線：外乱なし） 

 

（a）位置の時間応答 

（b）速度の時間応答 

（c）⼊⼒の時間応答 
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図 4.20 MPC を⽤いた場合の応答（実線：外乱あり，点線：外乱なし） 

 

（a）位置の時間応答 

（b）速度の時間応答 

（c）⼊⼒の時間応答 
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図 4.21 EMPC を⽤いた場合の応答（実線：外乱あり，点線：外乱なし） 

 

（a）位置の時間応答 

（b）速度の時間応答 

（c）⼊⼒の時間応答 
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図 4.22 各制御器の切換関数の値（実線：外乱あり，点線：外乱なし） 

 

（a）スライディングモード制御 

（b）インテグラルスライディングモード制御 

（c）拡張モデル予測制御 
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5．QTW−UAV の⾶⾏制御システムの設計 
 

 

前節では，質量・バネ・ダンパ系を対象とした安定なシステムにおいて，我々が提案する
拡張モデル予測制御の有効性を確認した．拡張モデル予測制御は，マッチング条件を満足す
る外乱であれば，パラメータ変動や外乱⼊⼒に対して優れたロバスト性を有している．しか
しながら，現状では理論的な考察と 1 ⼊⼒ 1 出⼒（SISO）システムの安定系に対して有効
性が確認されたのみで，十分な有効性を証明できてはいない．拡張モデル予測制御は，モデ
ル予測制御を基にし，基本的な特徴は踏襲しているため，モデル予測制御の MIMO システ
ムに対しても設計が容易に⾏えるといった特徴を踏襲している．そこで，本章では MIMO

システムである QTW-UAV に対して拡張モデル予測制御を適⽤し，有効性の確認を⾏う．
序論でも述べた通り QTW-UAV は，主翼の向きを大きく変更することで，ヘリコプタのよ
うなホバリングや固定翼航空機のような長距離の巡航を可能にしたが，運動が大きく変化
するため従来の制御器では設計が難しいといった課題があった．最も⼀般的に⽤いられて
いる⽅法として QTW-UAV の運動を任意の動作点において線形化し，その線形化した運動
モデルに対して PID 制御器を適⽤する⼿法である．QTW-UAV のようなティルトロータ・ウ
イング機の場合において，切り替えるシステム（制御ゲイン）の数は，設計によって異なる
が通常，数十以上になることが多い．対象が仮に SISO システムであったとしても 10 点も
制御器の切り換りがあれば，PID 制御の場合でも30個の制御ゲインを決定する必要がある．
QTW-UAV のような航空機の場合，並進運動や回転運動を合わせて 6 自由度の次元を有する
ので，制御器の切り換りが 10 か所も存在すれば，⾮常に複数の制御ゲインを決定すること
が必要となることがわかる．また，制御ゲインの切り換る不連続な構造は，システムが不安
定になる懸念もある．そこで，我々は QTW-UAV の運動をダイナミックインバージョン法
によって線形化し，制御器を設計する⼿法を提案した[Masuda19，Masuda18]．この⽅法は，
対象となる運動の⾮線形項を⼊⼒によって打ち消すため，線形化された運動に対して制御
器を設計できる．しかし，実際に⼊⼒を⾏うアクチュエータには誤差や遅れが⽣じ，また，
⾮線形項を計算，推定するための物理量を計測するためのセンサにはセンサノイズが含ま
れるため真値はわからないため，⼊⼒によって⾮線形の打ち消しを完全に⾏うことは困難
である．何らかの要因で⼊⼒によって打ち消すことができなかった誤差はインバージョン
エラーと呼ばれ，ダイナミックインバージョン法を⽤いて線形化したシステムには必ず含
まれている．当然，応答性や精度に優れた高性能のアクチュエータや高精度のセンサを搭載
すれば，インバージョンエラーを抑えることが可能であるが，高性能なアクチュエータや高
精度なセンサは大型で重いものが多く搭載できる機体が限られる．特に⼩型の UAV はペイ
ロードに制限があるため，そのような大型なアクチュエータやセンサの搭載には制限があ
るため，それらの⽅法によりインバージョンエラーを抑えるといったことは現実的に難し
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い．そこで，インバージョンエラーを含む線形化されたシステムに対しても安定性や制御性
能を保証できるロバスト制御理論を適⽤する⼿法が提案されてきた．これら提案された従
来の⼿法では，𝐻𝐻∞制御理論や𝜇𝜇設計法が⽤いられ，優れたロバスト性が証明されている．し
かしながら，前述した通り，𝐻𝐻∞制御理論や𝜇𝜇設計法は設計⽅法が⾮常に複雑なため，実装や
調整が難しいといった欠点があった．また，ダイナミックインバージョン法では，⼊⼒に
よって⾮線形項を打消すため，制御器によって⼊⼒が飽和すると⾮線形項が打ち消すこと
ができなくなり，制御が破綻する懸念がある．𝐻𝐻∞制御理論や𝜇𝜇設計法では，周波数重み関数
を⽤いることで，相対的に⼊⼒の大きさを考慮して制限することはできるが，他のフィード
バック制御同様に⽬標値が⾮常に遠い場所にあり誤差が大きくなるような場合などは，制
御⼊⼒が過大となる場合がある．モデル予測制御は，制御ループにおいて逐次制約の範囲内
で最適な⼊⼒を計算するため，動的，かつ絶対的な⼊⼒の制約を考慮することが可能である．
よって，⾮線形項を打消すための⼊⼒をアクチュエータの出⼒可能な⼊⼒の上限から差し
引いた範囲内で最適な⼊⼒を確保することが可能となる．拡張モデル予測制御では，モデル
予測制御の特徴を踏襲しており，⼊⼒制約を取り扱うことが可能なため，制御⼊⼒によって
⾮線形項の打ち消しができなくなるといった懸念を解消できる．また，航空機では，機体速
度の制限や様々な制限内で⾶⾏を要求される場合がある．そのような状態量の制約おいて
も提案⼿法は対応することが可能であり，我々が提案する拡張モデル予測制御は，従来の航
空機に適⽤された𝐻𝐻∞制御理論や𝜇𝜇設計法を置き換える制御器であると期待している． 

本章では，我々が提案してきた𝐻𝐻∞制御理論や𝜇𝜇設計法を⽤いた QTW-UAV の⾶⾏制御システ
ムの設計⼿法，および新たに提案した拡張モデル予測制御を⽤いた⾶⾏制御システムの設計⼿
順について解説し，その特徴について述べる． 
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5．1 QTW-UAV の運動モデル 

本章では，QTW-UAV の運動モデルについて解説を⾏う． 

 

 
図 5.1 QTW-UAV の座標系，状態量，⼊⼒の定義 

 

5．1．1  QTW-UAV の座標系，状態量，⼊⼒の定義 

対象とする QTW-UAV は，地球上の任意の位置に配置された原点から短い距離に⽬標を
有し，短距離を⾶⾏すると仮定する．この仮定によって，地球上の地面は平坦であるとみな
すことができ，任意の位置を原点とする慣性座標系（inertial coordinate system）を定義する
ことができる．ここで，慣性座標系は，𝑋𝑋-𝑌𝑌平面を水平面とし，𝑍𝑍軸の⽅向を地球の中心とす
る右⼿系の座標系で定義する．また，機体座標系（body coordinate system）は，機体の重心
に固定され，機首の⽅向を𝑋𝑋𝐵𝐵軸，𝑍𝑍𝐵𝐵軸を𝑋𝑋𝐵𝐵軸に垂直な下⽅向とする右⼿系の座標系で定義
される．図 5.1 は，QTW-UAV の状態変数と制御⼊⼒の定義を示しており，𝑢𝑢，𝑣𝑣， 𝑤𝑤は，そ
れぞれ，𝑋𝑋𝐵𝐵，𝑌𝑌𝐵𝐵，𝑍𝑍𝐵𝐵軸上の QTW-UAV の速度，𝑝𝑝，𝑞𝑞， 𝑟𝑟は，それぞれ，𝑋𝑋𝐵𝐵，𝑌𝑌𝐵𝐵，𝑍𝑍𝐵𝐵軸まわ
りの⾓速度を示している．QTW-UAV は，4 つのプロペラによる推⼒とプロペラの後⽅に搭
載されたフラッペロンをアクチュエータとして装備しており，プロペラによって⽣成され
る推⼒を𝑇𝑇1，𝑇𝑇2，𝑇𝑇3，𝑇𝑇4と定義する．フラッペロンは，プロペラの後流を偏向することで翼
の垂直⽅向に⼒を発⽣させために⽤いられ，それぞれのフラッペロンの舵⾓を𝛿𝛿𝑓𝑓1，𝛿𝛿𝑓𝑓2，𝛿𝛿𝑓𝑓3，
𝛿𝛿𝑓𝑓4で定義する．ティルト⾓が 0°では作⽤する⼒の向きが𝑍𝑍𝐵𝐵軸⽅向，90°では𝑋𝑋𝐵𝐵軸⽅向とな
るように，フラッペロンの舵⾓はそれぞれの翼の翼弦に対して下側を正⽅向とする． 

QTW-UAV の前側の翼を主翼 1，後側の翼を主翼 2 とし，主翼 1，主翼 2 の傾きを変更す
る際の回転中心は QTW-UAV の重心位置と同じ高さである．主翼 1，主翼 2 の翼弦と機体座
標系の𝑋𝑋𝐵𝐵軸のなす⾓をティルト⾓と定義し，それぞれ，主翼 1 のティルト⾓を𝜉𝜉1，主翼 1 の
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ティルト⾓を𝜉𝜉2と定義した．なお，本論⽂では⼀般的なティルトウイング機と同様にティル
ト⾓は 0°から 90°の範囲で動作するとした．  

図 5.2 は，QTW-UAV に搭載されたプロペラやフラッペロンなどのアクチュエータの配置を
示している．QTW-UAV の重心からそれぞれの翼に搭載されたプロペラの推⼒の作⽤点まで
の𝑋𝑋𝐵𝐵軸上の距離を𝑙𝑙𝑡𝑡𝑡𝑡1，𝑙𝑙𝑡𝑡𝑡𝑡2とし，𝑌𝑌𝐵𝐵軸上の距離を𝑙𝑙𝑡𝑡𝑦𝑦としている．フラッペロンは，プロペ
ラの後⽅に搭載され，主翼の回転軸から偏向されて推⼒の作⽤点まで𝑙𝑙𝑧𝑧𝑓𝑓の距離があると定
義した．よって，フラッペロンの⼊⼒ではティルト⾓が 0°においては，ローリングモーメン
トとピッチングモーメント，90°においては，ヨーイングモーメントとピッチングモーメン
トが連成して発⽣するシステムとなる． 

 

 

図 5.2 プロペラ及びフラッペロンの配置 

 

5．1．2  QTW-UAV の⾮線形運動⽅程式 

QTW-UAV の⾮線形の並進運動⽅程式を式（5.1），および回転運動⽅程式を式（5.2）に示
す． 

 �̇�𝐯 = −𝛚𝛚�𝐯𝐯+ 𝐂𝐂𝑋𝑋
𝐵𝐵 𝑃𝑃⁄ 𝐠𝐠+ 𝑚𝑚−1{𝐅𝐅𝑎𝑎(𝛼𝛼, 𝛏𝛏) + 𝐅𝐅𝑢𝑢(𝛏𝛏)} （5.1） 

 �̇�𝛚 = −𝐣𝐣−1𝛚𝛚�𝐣𝐣𝛚𝛚+ 𝐣𝐣−1{𝐌𝐌𝑎𝑎(𝛼𝛼, 𝛏𝛏) + 𝐌𝐌𝑢𝑢(𝛏𝛏)} （5.2） 

ここで，式（5.1），（5.2）における⾏列は次のように示される． 

 𝐠𝐠 = �
0
0
𝑔𝑔
�，𝐯𝐯 = �

𝑢𝑢
𝑣𝑣
𝑤𝑤
�，𝛚𝛚 = �

𝑝𝑝
𝑞𝑞
𝑟𝑟
�，𝛚𝛚� = �

0 −𝑟𝑟 𝑞𝑞
𝑟𝑟 0 −𝑝𝑝
−𝑞𝑞 𝑝𝑝 0

� （5.3） 

𝑍𝑍𝐵𝐵 

𝑋𝑋𝐵𝐵 

𝑌𝑌𝐵𝐵 

Rotational axis of wing 1 

Rotational axis of wing 2 

Chord line of wing 

Thrust by flaperon 

Thrust by propeller 
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 𝛏𝛏 = �𝜉𝜉1𝜉𝜉2
�，𝐣𝐣 = �

𝑗𝑗𝑡𝑡𝑡𝑡 0 𝑗𝑗𝑡𝑡𝑧𝑧
0 𝑗𝑗𝑦𝑦𝑦𝑦 0
𝑗𝑗𝑡𝑡𝑧𝑧 0 𝑗𝑗𝑧𝑧𝑧𝑧

� （5.4） 

 𝐂𝐂𝑋𝑋
𝐵𝐵 𝑃𝑃⁄ =  

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡

cos𝛹𝛹 cos𝛩𝛩 sin𝛹𝛹 cos𝛩𝛩 − sin𝛩𝛩

cos𝛹𝛹 sin𝛩𝛩 sin𝛷𝛷 sin𝛹𝛹 sin𝛩𝛩 sin𝛷𝛷 cos𝛩𝛩 sin𝛷𝛷
− sin𝛹𝛹 cos𝛷𝛷 + cos𝛹𝛹 cos𝛷𝛷

cos𝛹𝛹 sin𝛩𝛩 cos𝛷𝛷 sin𝛹𝛹 sin𝛩𝛩 cos𝛷𝛷 cos𝛩𝛩 cos𝛷𝛷
+ sin𝛹𝛹 sin𝛷𝛷 − cos𝛹𝛹 sin𝛷𝛷 ⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 （5.5） 

 𝐅𝐅𝑎𝑎(𝛼𝛼, 𝛏𝛏) =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡
𝐹𝐹𝐿𝐿𝑧𝑧1 sin(𝛼𝛼 + 𝜉𝜉1) + 𝐹𝐹𝐿𝐿𝑧𝑧2 sin(𝛼𝛼 + 𝜉𝜉2)

−𝐹𝐹𝑃𝑃𝑧𝑧1 cos(𝛼𝛼 + 𝜉𝜉1) − 𝐹𝐹𝑃𝑃𝑧𝑧2 cos(𝛼𝛼 + 𝜉𝜉2)
+𝐹𝐹𝐿𝐿𝐿𝐿 sin𝛼𝛼 − 𝐹𝐹𝑃𝑃𝐿𝐿 cos𝛼𝛼

0

𝐹𝐹𝐿𝐿𝑧𝑧1 cos(𝛼𝛼 + 𝜉𝜉1) + 𝐹𝐹𝐿𝐿𝑧𝑧2 cos(𝛼𝛼 + 𝜉𝜉2)
−𝐹𝐹𝑃𝑃𝑧𝑧1 sin(𝛼𝛼 + 𝜉𝜉1) − 𝐹𝐹𝑃𝑃𝑧𝑧2 sin(𝛼𝛼 + 𝜉𝜉2)

−𝐹𝐹𝐿𝐿𝐿𝐿 cos𝛼𝛼 − 𝐹𝐹𝑃𝑃𝐿𝐿 sin𝛼𝛼 ⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 （5.6） 

 𝐅𝐅𝑢𝑢(𝛏𝛏) =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡

(𝑇𝑇1 + 𝑇𝑇2)cos𝜉𝜉1 + (𝑇𝑇3 + 𝑇𝑇4)cos𝜉𝜉2
−�𝐹𝐹𝑓𝑓1 + 𝐹𝐹𝑓𝑓2�sin𝜉𝜉1 − �𝐹𝐹𝑓𝑓3 + 𝐹𝐹𝑓𝑓4�sin𝜉𝜉2

0

−(𝑇𝑇1 + 𝑇𝑇2)sin𝜉𝜉1 − (𝑇𝑇3 + 𝑇𝑇4)sin𝜉𝜉2
−�𝐹𝐹𝑓𝑓1 + 𝐹𝐹𝑓𝑓2�cos𝜉𝜉1 − �𝐹𝐹𝑓𝑓3 + 𝐹𝐹𝑓𝑓4�cos𝜉𝜉2⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 （5.7） 

 𝐌𝐌𝑎𝑎(𝛼𝛼, 𝛏𝛏) =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡

0

𝑙𝑙𝑡𝑡𝑡𝑡1𝐹𝐹𝐿𝐿𝑧𝑧1 cos(𝛼𝛼 + 𝜉𝜉1) − 𝑙𝑙𝑡𝑡𝑡𝑡2𝐹𝐹𝐿𝐿𝑧𝑧2 cos(𝛼𝛼 + 𝜉𝜉2)
+𝑙𝑙𝑡𝑡𝑡𝑡1𝐹𝐹𝑃𝑃𝑧𝑧1 sin(𝛼𝛼 + 𝜉𝜉1) − 𝑙𝑙𝑡𝑡𝑡𝑡2𝐹𝐹𝑃𝑃𝑧𝑧2 sin(𝛼𝛼 + 𝜉𝜉2)

−𝜌𝜌𝑆𝑆𝑣𝑣𝐶𝐶𝐿𝐿𝑣𝑣(𝑈𝑈2 +𝑊𝑊2) 2⁄ ⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 （5.8） 
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 𝐌𝐌𝑢𝑢(𝛏𝛏) =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡

𝑙𝑙𝑡𝑡𝑦𝑦{(𝑇𝑇1 − 𝑇𝑇2) sin 𝜉𝜉1 − (𝑇𝑇3 − 𝑇𝑇4) sin 𝜉𝜉2}
+𝑙𝑙𝑡𝑡𝑦𝑦��𝐹𝐹𝑓𝑓1 − 𝐹𝐹𝑓𝑓2� cos 𝜉𝜉1 − �𝐹𝐹𝑓𝑓3 − 𝐹𝐹𝑓𝑓4� cos 𝜉𝜉2�
−�𝑀𝑀𝑝𝑝1 −𝑀𝑀𝑝𝑝2� cos 𝜉𝜉1 − �𝑀𝑀𝑝𝑝3 −𝑀𝑀𝑝𝑝4� cos 𝜉𝜉2

𝑙𝑙𝑡𝑡𝑡𝑡1(𝑇𝑇1 + 𝑇𝑇2) sin 𝜉𝜉1 − 𝑙𝑙𝑡𝑡𝑡𝑡2(𝑇𝑇3 + 𝑇𝑇4) sin 𝜉𝜉2
+�𝑙𝑙𝑡𝑡𝑡𝑡1 − 𝑙𝑙𝑧𝑧𝑓𝑓 cos 𝜉𝜉1��𝐹𝐹𝑓𝑓1 + 𝐹𝐹𝑓𝑓2� cos 𝜉𝜉1
+�𝑙𝑙𝑡𝑡𝑡𝑡2 − 𝑙𝑙𝑧𝑧𝑓𝑓 cos 𝜉𝜉2��𝐹𝐹𝑓𝑓3 + 𝐹𝐹𝑓𝑓4� cos 𝜉𝜉2

𝑙𝑙𝑡𝑡𝑦𝑦{(𝑇𝑇1 − 𝑇𝑇2) cos 𝜉𝜉1 − (𝑇𝑇3 − 𝑇𝑇4) cos 𝜉𝜉2}
+𝑙𝑙𝑡𝑡𝑦𝑦��−𝐹𝐹𝑓𝑓1 + 𝐹𝐹𝑓𝑓2�sin𝜉𝜉1 + �𝐹𝐹𝑓𝑓3 − 𝐹𝐹𝑓𝑓4� sin 𝜉𝜉2�
+�𝑀𝑀𝑝𝑝1 −𝑀𝑀𝑝𝑝2� cos 𝜉𝜉1 + �𝑀𝑀𝑝𝑝3 −𝑀𝑀𝑝𝑝4� cos 𝜉𝜉2 ⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 （5.9） 

𝐯𝐯は図 5.1 で示される機体座標系における速度ベクトル，𝛚𝛚は⾓速度ベクトル，𝛚𝛚�は⾓速度の
歪対称⾏列，𝐠𝐠は重⼒加速度𝑔𝑔のベクトルである．QTW-UAV の主翼 1 と主翼 2 のティルト
⾓は，ベクトル𝛏𝛏で定義され，機体の慣性モーメントは𝐣𝐣で表される．𝛷𝛷，𝛩𝛩，Ψは，機体の姿
勢⾓を示し，それぞれ，ロール⾓，ピッチ⾓，ヨー⾓である．𝐂𝐂𝑋𝑋

𝐵𝐵 𝑃𝑃⁄ は，慣性座標系から機体
座標系への 321 系の座標変換⾏列である．空気⼒による⼒およびモーメントは，𝐅𝐅𝑎𝑎(𝛼𝛼, 𝛏𝛏)，
𝐌𝐌𝑎𝑎(𝛼𝛼, 𝛏𝛏)，で示され，機体の迎⾓𝛼𝛼，ティルト⾓𝛏𝛏の関数で表される．空気⼒による⼒および
モーメントに含まれるパラメータ𝜌𝜌は空気密度，𝑆𝑆𝑣𝑣は垂直尾翼面積，𝐶𝐶𝐿𝐿𝑣𝑣は垂直尾翼の揚⼒係
数である．𝐹𝐹𝐿𝐿𝑧𝑧1，𝐹𝐹𝐿𝐿𝑧𝑧2はそれぞれ主翼 1，主翼 2 の揚⼒，𝐹𝐹𝐿𝐿𝐿𝐿は機体の胴体に発⽣する揚⼒を
示しており，次の式で示される． 

 𝐹𝐹𝐿𝐿𝑧𝑧1 = 𝜌𝜌𝑆𝑆𝑧𝑧1𝐶𝐶𝐿𝐿𝑧𝑧1(𝑢𝑢2 + 𝑤𝑤2) 2⁄  （5.10） 

 𝐹𝐹𝐿𝐿𝑧𝑧2 = 𝜌𝜌𝑆𝑆𝑧𝑧2𝐶𝐶𝐿𝐿𝑧𝑧2(𝑢𝑢2 + 𝑤𝑤2) 2⁄  （5.11） 

 𝐹𝐹𝐿𝐿𝐿𝐿 = 𝜌𝜌𝑆𝑆𝐿𝐿𝐶𝐶𝐿𝐿𝐿𝐿(𝑢𝑢2 + 𝑤𝑤2) 2⁄  （5.12） 

ここで，𝑆𝑆𝑧𝑧1，𝑆𝑆𝑧𝑧2はそれぞれ主翼 1 と主翼 2 の面積，𝑆𝑆𝐿𝐿は胴体の上部投影面積，𝐶𝐶𝐿𝐿𝑧𝑧1，𝐶𝐶𝐿𝐿𝑧𝑧2
はそれぞれ主翼 1 と主翼 2 の揚⼒係数，𝐶𝐶𝐿𝐿𝐿𝐿は胴体の揚⼒係数である． 

 式（5.6），（5.8）中の𝐹𝐹𝑃𝑃𝑧𝑧1，𝐹𝐹𝑃𝑃𝑧𝑧2はそれぞれ主翼 1，主翼 2 の抗⼒，𝐹𝐹𝑃𝑃𝐿𝐿は機体の胴体に発
⽣する抗⼒を示しており，次の式で示される． 

 𝐹𝐹𝑃𝑃𝑧𝑧1 = 𝜌𝜌𝑆𝑆𝑧𝑧1𝐶𝐶𝑃𝑃𝑧𝑧1(𝑢𝑢2 + 𝑤𝑤2) 2⁄  （5.13） 

 𝐹𝐹𝑃𝑃𝑧𝑧2 = 𝜌𝜌𝑆𝑆𝑧𝑧2𝐶𝐶𝑃𝑃𝑧𝑧2(𝑢𝑢2 + 𝑤𝑤2) 2⁄  （5.14） 
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 𝐹𝐹𝑃𝑃𝐿𝐿 = 𝜌𝜌𝑆𝑆𝐿𝐿𝐶𝐶𝑃𝑃𝐿𝐿(𝑢𝑢2 + 𝑤𝑤2) 2⁄  （5.15） 

ここで，𝐶𝐶𝑃𝑃𝑧𝑧1，𝐶𝐶𝑃𝑃𝑧𝑧2はそれぞれ主翼 1 と主翼 2 の抗⼒係数，𝐶𝐶𝑃𝑃𝐿𝐿は胴体の抗⼒係数である． 

式（5.7）の𝐅𝐅𝑢𝑢(𝛏𝛏)，式（5.9）の𝐌𝐌𝑢𝑢(𝛏𝛏)はそれぞれ⼊⼒によって⽣成される⼒とモーメントで
あり，式中の𝐹𝐹𝑓𝑓1，𝐹𝐹𝑓𝑓2，𝐹𝐹𝑓𝑓3，𝐹𝐹𝑓𝑓4はフラッペロンによって⽣成される偏向推⼒による⼒を示
している．𝐹𝐹𝑓𝑓1，𝐹𝐹𝑓𝑓2，𝐹𝐹𝑓𝑓3，𝐹𝐹𝑓𝑓4は，各翼の動圧𝑞𝑞1，𝑞𝑞2，𝑞𝑞3，𝑞𝑞4，プロペラの後流によって発⽣
する動圧𝑞𝑞𝑝𝑝1，𝑞𝑞𝑝𝑝2，𝑞𝑞𝑝𝑝3，𝑞𝑞𝑝𝑝4，フラッペロンの上部投影面積𝑆𝑆𝑓𝑓，偏向推⼒係数𝐶𝐶𝑃𝑃𝑓𝑓，そして各
プロペラ後部に取り付けられたフラッペロンの舵⾓𝛿𝛿𝑓𝑓1，𝛿𝛿𝑓𝑓2，𝛿𝛿𝑓𝑓3，𝛿𝛿𝑓𝑓4で，次式のように表
される． 

 𝐹𝐹𝑓𝑓𝑖𝑖 = �𝑞𝑞𝑖𝑖 + 𝑞𝑞𝑝𝑝𝑖𝑖�𝑆𝑆𝑓𝑓𝐶𝐶𝑃𝑃𝑓𝑓𝛿𝛿𝑓𝑓𝑖𝑖，(𝑖𝑖 = 1,2,3,4) （5.16） 

各翼の動圧𝑞𝑞𝑦𝑦は，機体速度及び主翼ティルト⾓によって変化するので， 

 𝑞𝑞𝑖𝑖 = �
𝜌𝜌(𝑢𝑢 cos 𝜉𝜉1 − 𝑤𝑤 sin 𝜉𝜉1)2 2⁄ ，(𝑖𝑖 = 1,2)

𝜌𝜌(𝑢𝑢 cos 𝜉𝜉2 − 𝑤𝑤 sin 𝜉𝜉2)2 2⁄ ，(𝑖𝑖 = 3,4)
 （5.17） 

と表され，プロペラの動圧は 

 𝑞𝑞𝑝𝑝𝑖𝑖 = 𝑇𝑇𝑖𝑖 𝜋𝜋�𝑑𝑑𝑝𝑝 2⁄ �2⁄ ，(𝑖𝑖 = 1,2,3,4) （5.18） 

と表される．ここで， 𝑑𝑑𝑝𝑝はプロペラの直径，各プロペラの推⼒𝑇𝑇1，𝑇𝑇2，𝑇𝑇3，𝑇𝑇4は，式（5.19）
に示すように，推⼒係数𝑘𝑘𝑝𝑝と各プロペラの⾓速度𝑗𝑗𝑝𝑝𝑖𝑖の 2 乗に比例すると仮定した．プロペ
ラを回転させたときに発⽣する各プロペラの反動トルク𝑀𝑀𝑝𝑝1，𝑀𝑀𝑝𝑝2，𝑀𝑀𝑝𝑝3，𝑀𝑀𝑝𝑝4は，プロペラ
の粘性抵抗係数𝑏𝑏𝑝𝑝と慣性モーメント𝑗𝑗𝑝𝑝によって表され，各プロペラの回転⽅向と逆⽅向に発
⽣する． 

 𝑇𝑇𝑖𝑖 = 𝑘𝑘𝑝𝑝𝑗𝑗𝑝𝑝𝑖𝑖
2 ，(𝑖𝑖 = 1,2,3,4) （5.19） 

 𝑀𝑀𝑝𝑝𝑖𝑖 = 𝑏𝑏𝑝𝑝𝑗𝑗𝑝𝑝𝑖𝑖
2 + 𝑗𝑗𝑝𝑝�̇�𝑗𝑝𝑝𝑖𝑖，(𝑖𝑖 = 1,2,3,4) （5.20） 

以上で示される通り，QTW-UAV は⾮常に複雑な構造を有しており，制御器の設計の難しさ
が窺える．前述した通り，以上で紹介した運動⽅程式から直接制御器を設計することは困難
であるため，ダイナミックインバージョン法を⽤いた線形化を⾏う．次章より線形化⼿法を
踏まえた QTW-UAV の⾶⾏制御システムについて解説を⾏う． 
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5．2 QTW-UAV の⾶⾏制御システムの設計 

 我々が提案する QTW-UAV の⾶⾏制御システムを図 5.3 に示す．提案する⾶⾏制御システ
ムは，並進制御器（translational controller），回転制御器（rotational controller），⼊⼒合成器
（input mixing）の３つのブロックで構成される． 並進制御器は，慣性座標系での位置𝐗𝐗 =
[𝑋𝑋 𝑌𝑌 𝑍𝑍]Tの⽬標値𝐗𝐗𝑐𝑐 = [𝑋𝑋𝑐𝑐 𝑌𝑌𝑐𝑐 𝑍𝑍𝑐𝑐]Tを⼊⼒とし，QTW-UAV を任意の場所への誘導を可
能とする． 回転制御器は，並進制御器が⽣成する⼊⼒𝐅𝐅𝑦𝑦を考慮して⽬標の姿勢⾓を決定し，
オイラー⾓ベクトル𝐄𝐄 = [𝛷𝛷 𝛩𝛩 𝛹𝛹]Tが安定するように制御する．QTW-UAV は，並進制御
器および回転制御器によって⽣成される慣性座標系の制御器の⼒𝐅𝐅𝑦𝑦およびモーメント𝐌𝐌𝑦𝑦を
直接⽣成することはできないので，実際のアクチュエータであるプロペラ推⼒とフラッペ
ロンの舵⾓にそれらの⼒を変換する必要がある．その機能は，⼊⼒合成器が⾏い，QTW-UAV

のティルト⾓に応じて制御器の⼒𝐅𝐅𝑦𝑦およびモーメント𝐌𝐌𝑦𝑦を実現するプロペラ推⼒とフラッ
ペロンの舵⾓を算出する． 

 

 
図 5.3  QTW-UAV の⾶⾏制御システム 

 

5．2．1 並進制御器 

QTW-UAV の⾮線形な並進運動はダイナミックインバージョン法を⽤いて線形化される．
ダイナミックインバージョン法によって打ち消すための⼊⼒は，外乱適応制御（disturbance 

accommodation control: DAC）を基にしたオブザーバ（以後，DAC オブザーバと呼称する）
を⽤いて推定される．これらの⼿法によって線形化された運動⽅程式に対して𝐻𝐻∞制御理論，
𝜇𝜇設計法，拡張モデル予測制御を⽤いた制御器を設計する． 

 

5．2．1．1 ダイナミックインバージョン法による線形化 

 本節では，ダイナミックインバージョン法を⽤いた線形化⼿法について解説する．先ず，
QTW-UAV の慣性座標系における位置𝐗𝐗 = [𝑋𝑋 𝑌𝑌 𝑍𝑍]Tの 2 階微分を考える．位置𝐗𝐗の 2 階微
分は 

 �̈�𝐗 = �̇�𝐂𝑋𝑋
𝑃𝑃 𝐵𝐵⁄ 𝐯𝐯+ 𝐂𝐂𝑋𝑋

𝑃𝑃 𝐵𝐵⁄ �̇�𝐯 （5.21） 

ここで，𝐂𝐂𝑋𝑋
𝑃𝑃 𝐵𝐵⁄ は機体座標系から慣性座標系への座標変換⾏列であり，次式で示される． 

𝐌𝐌𝑑𝑑 

Nonlinear 
Dynamics Rotational 

Controller 

Input 
Mixing 

Translational 
Controller − 

+ 𝐗𝐗𝑐𝑐 

𝐗𝐗 
�̇�𝐗, 𝐄𝐄, 𝛚𝛚 
𝐄𝐄, 𝛚𝛚 

𝐅𝐅𝑦𝑦 
𝛹𝛹𝑐𝑐 
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 𝐂𝐂𝑋𝑋
𝑃𝑃 𝐵𝐵⁄ =  

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡
cos𝛹𝛹 cos𝛩𝛩 cos𝛹𝛹 sin𝛩𝛩 sin𝛷𝛷 cos𝛹𝛹 sin𝛩𝛩 cos𝛷𝛷

− sin𝛹𝛹 cos𝛷𝛷 + sin𝛹𝛹 sin𝛷𝛷

sin𝛹𝛹 cos𝛩𝛩 sin𝛹𝛹 sin𝛩𝛩 sin𝛷𝛷 sin𝛹𝛹 sin𝛩𝛩 cos𝛷𝛷
+ cos𝛹𝛹 cos𝛷𝛷 − cos𝛹𝛹 sin𝛷𝛷

− sin𝛩𝛩 cos𝛩𝛩 sin𝛷𝛷 cos𝛩𝛩 cos𝛷𝛷 ⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 （5.22） 

また，式（5.22）の座標変換⾏列の微分�̇�𝐂𝑋𝑋
𝑃𝑃 𝐵𝐵⁄ は次式となる． 

 �̇�𝐂𝑋𝑋
𝑃𝑃 𝐵𝐵⁄ =  

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡−�̇�𝛹 sin𝛹𝛹 cos𝛩𝛩 −�̇�𝛹 sin𝛹𝛹 sin𝛩𝛩 sin𝛷𝛷 −�̇�𝛹 sin𝛹𝛹 sin𝛩𝛩 cos𝛷𝛷
−�̇�𝛩 cos𝛹𝛹 sin𝛩𝛩 +�̇�𝛩 cos𝛹𝛹 cos𝛩𝛩 sin𝛷𝛷 +�̇�𝛩 cos𝛹𝛹 cos𝛩𝛩 cos𝛷𝛷

+�̇�𝛷 cos𝛹𝛹 sin𝛩𝛩 cos𝛷𝛷 −�̇�𝛷 cos𝛹𝛹 sin𝛩𝛩 sin𝛷𝛷
−�̇�𝛹 cos𝛹𝛹 cos𝛷𝛷 +�̇�𝛹 cos𝛹𝛹 sin𝛷𝛷
+�̇�𝛷 sin𝛹𝛹 sin𝛷𝛷 +�̇�𝛷 sin𝛹𝛹 cos𝛷𝛷

�̇�𝛹 cos𝛹𝛹 cos𝛩𝛩 �̇�𝛹 cos𝛹𝛹 sin𝛩𝛩 sin𝛷𝛷 �̇�𝛹 cos𝛹𝛹 sin𝛩𝛩 cos𝛷𝛷
−�̇�𝛩 sin𝛹𝛹 sin𝛩𝛩 +�̇�𝛩 sin𝛹𝛹 cos𝛩𝛩 sin𝛷𝛷 +�̇�𝛩 sin𝛹𝛹 cos𝛩𝛩

+�̇�𝛷 sin𝛹𝛹 sin𝛩𝛩 cos𝛷𝛷 −�̇�𝛷 sin𝛹𝛹 sin𝛩𝛩 sin𝛷𝛷
−�̇�𝛹 sin𝛹𝛹 cos𝛷𝛷 +�̇�𝛹 sin𝛹𝛹 sin𝛷𝛷
−�̇�𝛷 cos𝛹𝛹 sin𝛷𝛷 −�̇�𝛷 cos𝛹𝛹 cos𝛷𝛷

−�̇�𝛩 cos𝛩𝛩 −�̇�𝛩 sin𝛩𝛩 sin𝛷𝛷 −�̇�𝛩 sin𝛩𝛩 cos𝛷𝛷
+�̇�𝛷 cos𝛩𝛩 cos𝛷𝛷 −�̇�𝛷 cos𝛩𝛩 sin𝛷𝛷 ⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 （5.23） 

式（5.21）における速度の微分�̇�𝐯に，式（5.1）を代⼊すると位置𝐗𝐗の 2 階微分は次のように表
すことができる． 

 �̈�𝐗 = �̇�𝐂𝑋𝑋
𝑃𝑃 𝐵𝐵⁄ 𝐯𝐯 − 𝐂𝐂𝑋𝑋

𝑃𝑃 𝐵𝐵⁄ 𝛚𝛚�𝐯𝐯+ 𝐠𝐠 + 𝑚𝑚−1𝐂𝐂𝑋𝑋
𝑃𝑃 𝐵𝐵⁄ 𝐅𝐅𝑎𝑎(𝛼𝛼, 𝛏𝛏) + 𝑚𝑚−1𝐅𝐅𝑦𝑦 （5.24） 

ここで，𝐅𝐅𝑦𝑦 = [𝐹𝐹𝑦𝑦𝑋𝑋 𝐹𝐹𝑦𝑦𝑌𝑌 𝐹𝐹𝑦𝑦𝑑𝑑]Tは慣性座標系における⼊⼒による⼒のベクトルで，次式の関
係がある． 

 𝐅𝐅𝑦𝑦 = 𝐂𝐂𝑋𝑋
𝑃𝑃 𝐵𝐵⁄ 𝐅𝐅𝑢𝑢(𝛏𝛏) （5.25） 

式（5.24）の重⼒加速度や空気⼒などの⾮線形項を 

 𝐙𝐙𝑋𝑋1 = �̇�𝐂𝑋𝑋
𝑃𝑃 𝐵𝐵⁄ 𝐯𝐯 − 𝐂𝐂𝑋𝑋

𝑃𝑃 𝐵𝐵⁄ 𝛚𝛚�𝐯𝐯+ 𝐠𝐠 + 𝑚𝑚−1𝐂𝐂𝑋𝑋
𝑃𝑃 𝐵𝐵⁄ 𝐅𝐅𝑎𝑎(𝛼𝛼, 𝛏𝛏) （5.26） 

と変数𝐙𝐙𝑋𝑋1 = [𝑍𝑍𝑋𝑋1 𝑍𝑍𝑌𝑌1 𝑍𝑍𝑑𝑑1]Tに置き換えると式（5.24）は 

 �̈�𝐗 = 𝐙𝐙𝑋𝑋1 +𝑚𝑚−1𝐅𝐅𝑦𝑦 （5.27） 

と表せる．ここで，⼊⼒𝐅𝐅𝑦𝑦を⾮線形項𝐙𝐙𝑋𝑋1と新たな線形化されたシステムの⼊⼒𝛎𝛎𝑋𝑋を⽤いて
次式のように定義する． 
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 𝐅𝐅𝑦𝑦 = −𝑚𝑚𝐙𝐙𝑋𝑋1 + 𝛎𝛎𝑋𝑋 （5.28） 

式（5.28）で定義された⼊⼒を式（5.27）で表された運動に印加すると 

 �̈�𝐗 = 𝐙𝐙𝑋𝑋1 +𝑚𝑚−1(−𝑚𝑚𝐙𝐙𝑋𝑋1 + 𝛎𝛎𝑋𝑋)  

 �̈�𝐗 = 𝑚𝑚−1𝛎𝛎𝑋𝑋 （5.29） 

となり，⾮線形な運動⽅程式を線形化することができる．式（5.29）は，新たな⼊⼒𝛎𝛎𝑋𝑋によっ
て運動が決定する⾮常に単純なシステムとなるが，⾮線形項𝐙𝐙𝑋𝑋1に含まれる空気抵抗等，シ
ステムの減衰項となる要素もすべて打消すことになる．それら減衰項として考えられる要
素もすべて⼊⼒で打ち消すことは，不必要な⼊⼒の増大を招く懸念もある．そこで，設計者
の設定できる仮想の空気抵抗として減衰係数⾏列𝐝𝐝𝑋𝑋を新たに⼊⼒に設定し，式（5.27）に印
加される⼊⼒を次式とする． 

 𝐅𝐅𝑦𝑦 = −𝑚𝑚𝐙𝐙𝑋𝑋1 − 𝐝𝐝𝑋𝑋�̇�𝐗 + 𝛎𝛎𝑋𝑋 （5.30） 

式（5.30）で定義された⼊⼒による線形化された運動は 

 �̈�𝐗 = 𝐙𝐙𝑋𝑋1 +𝑚𝑚−1�−𝑚𝑚𝐙𝐙𝑋𝑋1 − 𝐝𝐝𝑋𝑋�̇�𝐗 + 𝛎𝛎𝑋𝑋�  

 �̈�𝐗 = −𝑚𝑚−1𝐝𝐝𝑋𝑋�̇�𝐗 + 𝑚𝑚−1𝛎𝛎𝑋𝑋 （5.31） 

と表すことができる．ここで，減衰係数⾏列𝐝𝐝𝑋𝑋は，⾮対⾓要素がすべて 0 の対⾓⾏列であ
り，次式で表すことができる． 

 𝐝𝐝𝑋𝑋 = diag(𝑑𝑑𝑋𝑋,𝑑𝑑𝑌𝑌,𝑑𝑑𝑑𝑑) （5.32） 

前述した通り，減衰係数⾏列𝐝𝐝𝑋𝑋の設定は，制御⼊⼒が不要に過大となるのを防ぐために設
定したが，空気抵抗が⾮常に⼩さい場合に𝐝𝐝𝑋𝑋をすべて 0 に設定するなど，設計者の判断に
よって自由に決定することが可能である．⼀般的な固定翼航空機では，微⼩擾乱運動の仮定
の下で運動⽅程式の線形化を⾏う．線形化された運動⽅程式には安定微係数（stability 

derivatives）や制御微係数（control derivatives）といった係数が含まれ，それら係数は推算式
によって算出する必要がある．⼀⽅で我々が提案する⼿法は，設計者が QTW-UAV の質量
と，概括的に減衰係数⾏列𝐝𝐝𝑋𝑋を決定することで制御器を設計することが可能となる． 

 以上によって，⾮線形の並進運動⽅程式は線形化された．ただし，このように⼊⼒によっ
て⾮線形項𝐙𝐙𝑋𝑋1を打消すには，式（5.26）に示されるように機体の姿勢⾓や迎⾓などから空
気⼒などを計算する必要がある．迎⾓を計測するには，5 孔ピトー管などの計測器の搭載が
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必要であるが，ペイロードの余裕が少ない⼩型の UAV などでは搭載できない場合もある．
また，⾮線形項𝐙𝐙𝑋𝑋1は姿勢⾓や迎⾓などの複数のセンサによって得られて計測値を⽤いて計
算されるため，誤差の伝搬によって真値と大きく乖離する恐れもある．そこで我々は，⾮線
形項𝐙𝐙𝑋𝑋1を DAC オブザーバによって推定する⼿法を提案する． 

 

5．2．1．2 オブザーバを⽤いた⾮線形項の推定 

 QTW-UAV の並進運動の⾮線形項𝐙𝐙𝑋𝑋1は，DAC オブザーバによって推定する．先ず，⾮線
形項𝐙𝐙𝑋𝑋1は，時間に関するスプライン関数と仮定し，次式のように定義する． 

 𝐙𝐙𝑋𝑋1 = 𝐂𝐂𝑋𝑋1𝑑𝑑 + 𝐂𝐂𝑋𝑋0 （5.33） 

 𝐙𝐙𝑋𝑋2 = �̇�𝐙𝑋𝑋1 = 𝐂𝐂𝑋𝑋1 （5.34） 

 𝐙𝐙𝑋𝑋3 = �̇�𝐙𝑋𝑋2 = 𝟎𝟎 （5.35） 

ここで，𝐂𝐂𝑋𝑋1は時間に関する 1 次の係数で，式（5.34）の関係で表せる．𝐂𝐂𝑋𝑋0は時間に関する
0 次の係数である． DAC オブザーバはこれらの係数を含んだ⾮線形項𝐙𝐙𝑋𝑋1，𝐙𝐙𝑋𝑋2が直接推定
するため，𝐂𝐂𝑋𝑋0を決める必要はない．𝐙𝐙𝑋𝑋1(0)の初期値は，QTW-UAV の初期条件において速
度や姿勢⾓がすべて 0 と仮定し，重⼒加速度を設定する．ここで，式（5.27）を⾮線形項の
推定値𝐙𝐙�𝑋𝑋1を⽤いて位置の推定値𝐗𝐗�を表すと 

 𝐗𝐗�̈ = 𝐙𝐙�𝑋𝑋1 +𝑚𝑚−1𝐅𝐅𝑦𝑦 + 𝐋𝐋𝑋𝑋2�𝐘𝐘𝑋𝑋𝑚𝑚 − 𝐘𝐘�𝑋𝑋� （5.36） 

と表すことができる．上式において，𝐋𝐋𝑋𝑋2はオブザーバゲイン，𝐘𝐘𝑋𝑋𝑚𝑚は GPS や高度計などの
センサによって得られた位置や速度，添え字 �は推定値を意味しており，𝐘𝐘�𝑋𝑋が出⼒ベクトル
の推定値である．式（5.33）から（5.36）より，DAC オブザーバは次式のように構成される． 

 
𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
⎣
⎢
⎢
⎢
⎡ 𝐗𝐗
�
𝐗𝐗�̇
𝐙𝐙�𝑋𝑋1
𝐙𝐙�𝑋𝑋2⎦

⎥
⎥
⎥
⎤

= �

𝟎𝟎3×3 𝐈𝐈3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3
𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝐈𝐈3×3 𝟎𝟎3×3
𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝐈𝐈3×3
𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3

�

⎣
⎢
⎢
⎢
⎡ 𝐗𝐗
�
𝐗𝐗�̇
𝐙𝐙�𝑋𝑋1
𝐙𝐙�𝑋𝑋2⎦

⎥
⎥
⎥
⎤

+
1
𝑚𝑚
�

𝟎𝟎3×3
𝐈𝐈3×3
𝟎𝟎3×3
𝟎𝟎3×3

�𝐅𝐅𝑦𝑦 + �

𝐋𝐋𝑋𝑋1
𝐋𝐋𝑋𝑋2
𝐋𝐋𝑋𝑋3
𝐋𝐋𝑋𝑋4

� �𝐘𝐘𝑋𝑋𝑚𝑚 − 𝐘𝐘�𝑋𝑋� （5.37） 

 𝐘𝐘�𝑋𝑋 = �𝐈𝐈3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3
𝟎𝟎3×3 𝐈𝐈3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3

�

⎣
⎢
⎢
⎢
⎡ 𝐗𝐗
�
𝐗𝐗�̇
𝐙𝐙�𝑋𝑋1
𝐙𝐙�𝑋𝑋2⎦

⎥
⎥
⎥
⎤
 （5.38） 

 𝐘𝐘𝑋𝑋𝑚𝑚 = �
𝐗𝐗𝑚𝑚
�̇�𝐗𝑚𝑚

� （5.39） 
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 式（5.37）から（5.39）で構成された DAC オブザーバのオブザーバゲイン𝐋𝐋𝑋𝑋 =
[𝐋𝐋𝑋𝑋1 𝐋𝐋𝑋𝑋2 𝐋𝐋𝑋𝑋3 𝐋𝐋𝑋𝑋4]Tは，式（5.37）から（5.39）の双対システムに対し，最適レギュレー
タ問題（linear quadratic regulator: LQR）で知られる次式の評価関数𝑉𝑉𝑙𝑙𝑋𝑋を最⼩化するように決
定する． 

 𝑉𝑉𝑙𝑙𝑋𝑋 =
1
2� �𝐱𝐱𝑙𝑙𝑋𝑋T (𝑑𝑑)𝐐𝐐𝑙𝑙𝑋𝑋𝐱𝐱𝑙𝑙𝑋𝑋(𝑑𝑑) + 𝐮𝐮𝑙𝑙𝑋𝑋T (𝑑𝑑)𝐑𝐑𝑙𝑙𝑋𝑋𝐮𝐮𝑙𝑙𝑋𝑋(𝑑𝑑)�

∞

0
𝑑𝑑𝑑𝑑 （5.40） 

ここで，𝐐𝐐𝑙𝑙𝑋𝑋および𝐑𝐑𝑙𝑙𝑋𝑋は重み⾏列であり，𝐐𝐐𝑙𝑙𝑋𝑋 ∈ 𝐑𝐑12×12の半正定値対称⾏列，𝐑𝐑𝑙𝑙𝑋𝑋 ∈ 𝐑𝐑6×6の
正定値対称⾏列とする．式（5.40）の評価関数を最⼩化するオブザーバゲイン𝐋𝐋𝑋𝑋は， 

 𝐋𝐋𝑋𝑋 = �𝐑𝐑𝑙𝑙𝑋𝑋𝐁𝐁𝑙𝑙𝑋𝑋T 𝐏𝐏𝑙𝑙𝑋𝑋�
T （5.41） 

で表される．𝐁𝐁𝑙𝑙𝑋𝑋は式（5.38）より 

 𝐁𝐁𝑙𝑙𝑋𝑋 = �

𝐈𝐈3×3 𝟎𝟎3×3
𝟎𝟎3×3 𝐈𝐈3×3
𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3
𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3

� （5.42） 

となる．また，式（5.41）の𝐏𝐏𝑙𝑙𝑋𝑋はリカッチ代数⽅程式 

 𝐀𝐀𝑙𝑙𝑋𝑋
T 𝐏𝐏𝑙𝑙𝑋𝑋 + 𝐏𝐏𝑙𝑙𝑋𝑋𝐀𝐀𝑙𝑙𝑋𝑋 − 𝐏𝐏𝑙𝑙𝑋𝑋𝐁𝐁𝑙𝑙𝑋𝑋𝐑𝐑𝑙𝑙𝑋𝑋−1𝐁𝐁𝑙𝑙𝑋𝑋T 𝐏𝐏𝑙𝑙𝑋𝑋 + 𝐐𝐐𝑙𝑙𝑋𝑋 = 𝟎𝟎 （5.43） 

を満たす，𝐏𝐏𝑙𝑙𝑋𝑋 ∈ 𝐑𝐑12×12の正定値対称⾏列である．本論⽂では，LQR を⽤いてオブザーバゲ
イン𝐋𝐋𝑋𝑋を決定したが，可観測システムである式（5.37）から（5.39）は，極配置法やカルマ
ンフィルタなどを⽤いてゲインを決定することも可能である．以上のように設計したオブ
ザーバによって⾮線形項𝐙𝐙�𝑋𝑋1が正しく推定されると仮定（𝐙𝐙𝑋𝑋1 = 𝐙𝐙�𝑋𝑋1）し，式（5.30）をシス
テムに⾮線形なシステム式（5.27）に印加すると 

 �̈�𝐗 = 𝐙𝐙𝑋𝑋1 +𝑚𝑚−1�−𝑚𝑚𝐙𝐙�𝑋𝑋1 − 𝐝𝐝𝑋𝑋�̇�𝐗 + 𝛎𝛎𝑋𝑋� （5.44） 

 �̈�𝐗 = −𝑚𝑚−1𝐝𝐝𝑋𝑋�̇�𝐗 + 𝑚𝑚−1𝛎𝛎𝑋𝑋 （5.45） 

なり，線形化されたシステムが得られた．しかし，本節の冒頭でも述べたようにアクチュ
エータの⼊⼒の遅延や誤差，⾮線形項𝐙𝐙�𝑋𝑋1の推定誤差などによって，必ず以下のような線形
化誤差𝚫𝚫𝑋𝑋を含むシステムとなる． 

 �̈�𝐗 = −𝑚𝑚−1𝐝𝐝𝑋𝑋�̇�𝐗 + 𝑚𝑚−1𝛎𝛎𝑋𝑋 + 𝚫𝚫𝑋𝑋 （5.46） 

よって，並進制御器は線形化誤差𝚫𝚫𝑋𝑋を含む上式のシステムに対しても要求された性能を満
足できるようなロバスト性が求められる．我々は，これら線形化誤差𝚫𝚫𝑋𝑋を含むシステムに
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対して制御性能を満足できるような制御器として，𝐻𝐻∞制御理論，𝜇𝜇設計法を⽤いた⼿法を提
案してきた[Masuda19，Masuda18]．次節以降では，これらの提案してきた⼿法による制御器
の設計⽅法について解説するとともに，新たに提案した拡張モデル予測制御を適⽤した制
御器について解説し，最終的に制御性能を数値シミュレーションによって比較を⾏う． 

 

5．2．1．3 不確かさを含むプラントの設計 

前節では，DAC オブザーバを⽤いて⾮線形項𝐙𝐙�𝑋𝑋1を推定し，制御対象の⾮線形な運動を線
形化する⽅法について解説した． ただし，前述した通り，アクチュエータの精度や観測ノ
イズなどの影響により，⾮線形項を除去することは不可能であり，線形化された運動は式
（5.46）のように線形化誤差𝚫𝚫𝑋𝑋による不確実性が含まれる．本節では，この不確実性を含む
プラントの設計を⾏い，次節以降，この不確実性を含むプラントに対して，𝐻𝐻∞制御理論や
𝜇𝜇設計法を⽤いて制御器の設計を⾏う． 

まず，式（5.46）で表される線形化誤差𝚫𝚫𝑋𝑋による不確実性は，線形化された運動のパラメー
タ，慣性，減衰係数，⼊⼒に作⽤すると仮定する．質量𝑚𝑚，減衰係数⾏列𝐝𝐝𝑋𝑋，⼊⼒ゲイン𝐤𝐤𝜈𝜈𝑋𝑋
の各パラメータの変動範囲は既知であり，最大値と最⼩値を次のように定義する． 

 𝑚𝑚𝐿𝐿 ≤ 𝑚𝑚 ≤ 𝑚𝑚𝐻𝐻 （5.47） 

 𝐝𝐝𝑋𝑋𝐿𝐿 ≤ 𝐝𝐝𝑋𝑋 ≤ 𝐝𝐝𝑋𝑋𝐻𝐻 （5.48） 

 𝐤𝐤𝜈𝜈𝑋𝑋𝐿𝐿 ≤ 𝐤𝐤𝜈𝜈𝑋𝑋 ≤ 𝐤𝐤𝜈𝜈𝑋𝑋𝐻𝐻 （5.49） 

ここで，質量𝑚𝑚と減衰係数⾏列𝐝𝐝𝑋𝑋の変動の中心は公称値と⼀致し，⼊⼒ゲイン𝐤𝐤𝜈𝜈𝑋𝑋の摂動
の中心は𝐈𝐈3×3となるように次式のように定義される． 

 𝑚𝑚 = (𝑚𝑚𝐿𝐿 + 𝑚𝑚𝐻𝐻) 2⁄  （5.50） 

 𝐝𝐝𝑋𝑋 = (𝐝𝐝𝑋𝑋𝐿𝐿 + 𝐝𝐝𝑋𝑋𝐻𝐻) 2⁄  （5.51） 

 𝐤𝐤𝜈𝜈𝑋𝑋 = 𝐈𝐈3×3 = �𝐤𝐤𝜈𝜈𝑋𝑋𝐿𝐿 + 𝐤𝐤𝜈𝜈𝑋𝑋𝐻𝐻� 2⁄  （5.52） 

各パラメータの変動は 

 Δ𝑚𝑚 = (𝑚𝑚𝐻𝐻 −𝑚𝑚𝐿𝐿) 2⁄  （5.53） 
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 𝚫𝚫𝑦𝑦𝑋𝑋 = (𝐝𝐝𝑋𝑋𝐻𝐻 − 𝐝𝐝𝑋𝑋𝐿𝐿) 2⁄  （5.54） 

 𝚫𝚫𝜈𝜈𝑋𝑋 = �𝐤𝐤𝜈𝜈𝑋𝑋𝐻𝐻 − 𝐤𝐤𝜈𝜈𝑋𝑋𝐿𝐿� 2⁄  （5.55） 

と表すことができるので，変動を含む各パラメータは 

 𝑚𝑚𝑃𝑃 = 𝑚𝑚 + 𝛿𝛿𝑚𝑚Δ𝑚𝑚 （5.56） 

 𝐝𝐝𝑃𝑃𝑋𝑋 = 𝐝𝐝𝑋𝑋 + 𝛅𝛅𝑦𝑦𝑋𝑋𝚫𝚫𝑦𝑦𝑋𝑋 （5.57） 

 𝐤𝐤𝑃𝑃𝜈𝜈𝑋𝑋 = 𝐈𝐈3×3 + 𝛅𝛅𝜈𝜈𝑋𝑋𝚫𝚫𝜈𝜈𝑋𝑋 （5.58） 

ここで，𝛿𝛿𝑚𝑚および𝛅𝛅𝑖𝑖𝑋𝑋，(𝑖𝑖 = 𝑑𝑑, 𝜈𝜈)は，‖𝛿𝛿𝑚𝑚‖∞ ≦ 1，�𝛅𝛅𝑖𝑖𝑋𝑋�∞ ≦ 1，(𝑖𝑖 = 𝑑𝑑, 𝜈𝜈)を満たす，正規化
された変動である．式（5.56）から（5.58）で示された変動を含む線形モデルのブロック図
が図 5.4 で示される． 

 

 

 

図 5.4 パラメータ変動を含む QTW-UAV の線形化された運動モデルのブロック線図 
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図 5.4 で表現される変動を含むプラントは，外乱⼊⼒𝐰𝐰 = [𝐰𝐰𝑋𝑋1 𝐰𝐰𝑋𝑋2 𝐰𝐰𝑋𝑋3]Tから評価出⼒
𝐳𝐳 = [𝐳𝐳𝑋𝑋1 𝐳𝐳𝑋𝑋2 𝐳𝐳𝑋𝑋3]T を⽤い，ドイルの記号法に基づき次式のように表すことができる． 

 

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡ �̇�𝐗�̈�𝐗
𝐳𝐳𝑋𝑋1
𝐳𝐳𝑋𝑋2
𝐳𝐳𝑋𝑋3
𝐘𝐘𝑋𝑋1
𝐘𝐘𝑋𝑋2⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

=

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡
𝟎𝟎3×3 𝐈𝐈3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3

𝟎𝟎3×3 −
1
𝑚𝑚
𝐝𝐝𝑋𝑋 −

1
𝑚𝑚
𝐈𝐈3×3 −

1
𝑚𝑚
𝐈𝐈3×3

1
𝑚𝑚
𝐈𝐈3×3

1
𝑚𝑚
𝐈𝐈3×3

𝟎𝟎3×3 −
Δ𝑚𝑚
𝑚𝑚

𝐝𝐝𝑋𝑋 −
Δ𝑚𝑚
𝑚𝑚

𝐈𝐈3×3 −
Δ𝑚𝑚
𝑚𝑚

𝐈𝐈3×3
Δ𝑚𝑚
𝑚𝑚

𝐈𝐈3×3
Δ𝑚𝑚
𝑚𝑚

𝐈𝐈3×3

𝟎𝟎3×3 𝚫𝚫𝑦𝑦𝑋𝑋 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3
𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝚫𝚫𝜈𝜈𝑋𝑋
𝐈𝐈3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3
𝟎𝟎3×3 𝐈𝐈3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 ⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡
𝐗𝐗
�̇�𝐗
𝐰𝐰𝑋𝑋1
𝐰𝐰𝑋𝑋2
𝐰𝐰𝑋𝑋3
𝛎𝛎𝑋𝑋 ⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 （5.59） 

以上によって，線形化された並進運動の変動を含むプラント𝐏𝐏�𝑋𝑋を表すことができた． 

 表 5.1 に本論⽂で扱うパラメータを示す．質量𝑚𝑚と減衰係数⾏列𝐝𝐝𝑋𝑋は，±30%の変動を含
むと仮定した．以上の変動を含むプラント𝐏𝐏�𝑋𝑋と変動を含まないノミナルのプラント𝐏𝐏𝑋𝑋の
ボード線図を図 5.5 と図 5.6 に示す．図 5.5 は⼊⼒に対する位置の周波数特性を示してお
り，パラメータの変動によって±10dB程度，周波数全域で変化することがわかる．また，
図 5.6 は⼊⼒に対する速度の周波数特性を示しており，パラメータの変動によって±5dB程
度，周波数全域で変化することがわかる．以上のように示された変動を含むプラント𝐏𝐏�𝑋𝑋に
対し，制御器を設計する． 
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表 5.1 パラメータ 

Parameters Values Units 

𝑚𝑚 3.17 × 10−1 kg 

𝑚𝑚𝐿𝐿 2.22 × 10−1 kg 

𝑚𝑚𝐻𝐻 4.12 × 10−1 kg 

𝐝𝐝𝑋𝑋 diag(1.00 × 10−1, 1.00 × 10−1, 1.00 × 10−1) kg s⁄  

𝐝𝐝𝑋𝑋𝐿𝐿 diag(7.00 × 10−2, 7.00 × 10−2, 7.00 × 10−2) kg s⁄  

𝐝𝐝𝑋𝑋𝐻𝐻 diag(1.30 × 10−1, 1.30 × 10−1, 1.30 × 10−1) kg s⁄  
𝐤𝐤𝜈𝜈𝑋𝑋 diag(1.00, 1.00, 1.00) − 
𝐤𝐤𝜈𝜈𝑋𝑋𝐿𝐿 diag(7.00 × 10−1, 7.00 × 10−1, 7.00 × 10−1) − 
𝐤𝐤𝜈𝜈𝑋𝑋𝐻𝐻 diag(1.30, 1.30, 1.30) − 

 

 

図 5.5 線形化された並進運動のプラントの周波数特性（位置） 

 

図 5.6 線形化された並進運動のプラントの周波数特性（速度） 
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5．2．1．4 𝐻𝐻∞制御理論を⽤いたフィードバック制御器の設計 

本節では，この不確実性に対して，𝐻𝐻∞制御理論を⽤いて制御性能を保証する⼿法
[Masuda18]について解説する．まず，第 2 章においても解説した通り，𝐻𝐻∞制御理論が扱う
ことができるのは⾮構造的変動のみで，質量𝑚𝑚と減衰係数⾏列𝐝𝐝𝑋𝑋など各々のパラメータ変
動を直接考慮することはできず，式（5.59）のパラメータ変動に対して与えられる伝達関数
から制御器を設計することはできない．よって，𝐻𝐻∞制御理論では，質量𝑚𝑚と減衰係数⾏列
𝐝𝐝𝑋𝑋などのパラメータ変動を⼀つの構造的な変動𝚫𝚫𝑋𝑋と考えて，⼀般化プラントを設計する必
要がある．本論⽂では，線形化された並進の運動モデルの構造的変動𝚫𝚫𝑋𝑋は，乗法的変動と仮
定する．不確かさを含む線形化された並進運動のプラント𝐏𝐏�𝑋𝑋は，乗法的変動𝚫𝚫𝑋𝑋によって表
すと 

 𝐏𝐏�𝑋𝑋 = (𝐈𝐈 + 𝚫𝚫𝑋𝑋)𝐏𝐏𝑋𝑋 （5.60） 

と表現することができる．ここで第 2 章と同様に，正規化された変動𝚫𝚫𝑁𝑁𝑋𝑋と変動の周波数
特性を表す安定な伝達関数𝐖𝐖∆𝑋𝑋を⽤い，変動𝚫𝚫𝑋𝑋を表現すると 

 𝚫𝚫𝑋𝑋 = 𝚫𝚫𝑁𝑁𝑋𝑋𝐖𝐖∆𝑋𝑋 （5.61） 

となる．変動∆𝑁𝑁𝑋𝑋は，正規化された変動なので，伝達関数𝐖𝐖𝑇𝑇𝑋𝑋と変動𝚫𝚫𝑋𝑋は 

 |𝚫𝚫𝑋𝑋(𝑗𝑗𝑗𝑗)| ≤ |𝐖𝐖∆𝑋𝑋(𝑗𝑗𝑗𝑗)|，∀𝑗𝑗 （5.62） 

の関係で表すことができる．よって，変動𝚫𝚫𝑋𝑋を包括するように伝達関数𝐖𝐖∆𝑋𝑋は決定され
る．式（5.60）より，変動𝚫𝚫𝑋𝑋は 

 𝚫𝚫𝑋𝑋 =
𝐏𝐏�𝑋𝑋 − 𝐏𝐏𝑋𝑋
𝐏𝐏𝑋𝑋

 （5.63） 

と表すことができる．式（5.63）より，変動𝚫𝚫𝑋𝑋は図 5.7 のような周波数特性であることがわ
かる．また，図 5.7 における𝐖𝐖∆𝑋𝑋は，式（5.62）で示されるように変動𝚫𝚫𝑋𝑋を包括した伝達関
数であることがここでもわかる．よって，ロバスト安定化問題を満たすための相補感度関数
𝐓𝐓𝑋𝑋の重み関数𝐖𝐖𝑇𝑇𝑋𝑋は，全周波数領域で𝐖𝐖∆𝑋𝑋より大きくなるように設計すればよいことがわか
る．𝐻𝐻∞制御理論では，相補感度関数𝐓𝐓𝑋𝑋によるロバスト安定化問題と感度関数𝐒𝐒𝑋𝑋による感度
問題を同時に満たす制御器を決定することができる．本論⽂では，制御器による極零相殺を
防ぐため，第 2 章においても示した修正混合感度問題を適⽤する．図 5.8 が設計した⼀般化
プラントである．ここで，𝐧𝐧𝑋𝑋1は外乱⼊⼒，𝐧𝐧𝑋𝑋2はノイズ⼊⼒，𝐞𝐞𝑋𝑋1は感度問題に関する評価
出⼒，𝐞𝐞𝑋𝑋2はロバスト安定化問題に関する評価出⼒，𝐊𝐊𝑋𝑋は並進制御器の補償器，𝐖𝐖𝑆𝑆𝑋𝑋は感度
関数𝐒𝐒𝑋𝑋に関する周波数重み関数，𝐖𝐖𝑁𝑁𝑋𝑋1は⼊⼒外乱に関する重み係数⾏列，𝐖𝐖𝑁𝑁𝑋𝑋2はセンサノ
イズなどに関する重み係数である．このとき，⼊⼒[𝐧𝐧𝑋𝑋1 𝐧𝐧𝑋𝑋2]Tから出⼒[𝐞𝐞𝑋𝑋1 𝐞𝐞𝑋𝑋2]Tまでの
閉ループ伝達関数𝐆𝐆𝑒𝑒𝑦𝑦は 
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 𝐆𝐆𝑒𝑒𝑦𝑦 =

⎣
⎢
⎢
⎡𝐖𝐖𝑁𝑁𝑋𝑋1𝐖𝐖𝑆𝑆𝑋𝑋

𝐏𝐏𝑋𝑋
𝐈𝐈 + 𝐏𝐏𝑋𝑋𝐊𝐊𝑋𝑋

𝐖𝐖𝑁𝑁𝑋𝑋2𝐖𝐖𝑆𝑆𝑋𝑋
𝐈𝐈

𝐈𝐈 + 𝐏𝐏𝑋𝑋𝐊𝐊𝑋𝑋

𝐖𝐖𝑁𝑁𝑋𝑋1𝐖𝐖𝑇𝑇𝑋𝑋
𝐏𝐏𝑋𝑋𝐊𝐊𝑋𝑋

𝐈𝐈 + 𝐏𝐏𝑋𝑋𝐊𝐊𝑋𝑋
𝐖𝐖𝑁𝑁𝑋𝑋2𝐖𝐖𝑇𝑇𝑋𝑋

𝐊𝐊𝑋𝑋
𝐈𝐈 + 𝐏𝐏𝑋𝑋𝐊𝐊𝑋𝑋⎦

⎥
⎥
⎤
 （5.64） 

となる．すなわち，図 5.8 で表される⼀般化プラントについて補償器𝐊𝐊𝑋𝑋を導く問題は 

 ��

⎣
⎢
⎢
⎡𝐖𝐖𝑁𝑁𝑋𝑋1𝐖𝐖𝑆𝑆𝑋𝑋

𝐏𝐏𝑋𝑋
𝐈𝐈 + 𝐏𝐏𝑋𝑋𝐊𝐊𝑋𝑋

𝐖𝐖𝑁𝑁𝑋𝑋2𝐖𝐖𝑆𝑆𝑋𝑋
𝐈𝐈

𝐈𝐈 + 𝐏𝐏𝑋𝑋𝐊𝐊𝑋𝑋

𝐖𝐖𝑁𝑁𝑋𝑋1𝐖𝐖𝑇𝑇𝑋𝑋
𝐏𝐏𝑋𝑋𝐊𝐊𝑋𝑋

𝐈𝐈 + 𝐏𝐏𝑋𝑋𝐊𝐊𝑋𝑋
𝐖𝐖𝑁𝑁𝑋𝑋2𝐖𝐖𝑇𝑇𝑋𝑋

𝐊𝐊𝑋𝑋
𝐈𝐈 + 𝐏𝐏𝑋𝑋𝐊𝐊𝑋𝑋⎦

⎥
⎥
⎤
��

∞

< 1 （5.65） 

となる．  

 

 

図 5.7 変動∆𝑋𝑋の周波数特性 

 

 

図 5.8 並進制御器の⼀般化プラント 

 

+ 

𝐖𝐖𝑇𝑇𝑋𝑋 

+ 

𝐧𝐧𝑋𝑋1 

+ − 

𝛎𝛎𝑋𝑋 𝐘𝐘𝑋𝑋 

𝐞𝐞𝑋𝑋2 

𝐖𝐖𝑁𝑁𝑋𝑋1 𝐖𝐖𝑆𝑆𝑋𝑋 

𝐞𝐞𝑋𝑋1 𝐧𝐧𝑋𝑋2 

𝐖𝐖𝑁𝑁𝑋𝑋2 

𝐏𝐏𝑋𝑋 

𝐊𝐊𝑋𝑋 
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 表 5.2 に示すのが本論⽂にて設定した重み関数である．ここで，周波数重み関数𝐖𝐖𝑇𝑇𝑋𝑋，𝐖𝐖𝑆𝑆𝑋𝑋，
重 み 係 数 ⾏ 列𝐖𝐖𝑁𝑁𝑋𝑋1 ，𝐖𝐖𝑁𝑁𝑋𝑋2 は ， 状 態 量𝐗𝐗 = [𝑋𝑋 𝑌𝑌 𝑍𝑍]T ， �̇�𝐗 = [�̇�𝑋 �̇�𝑌 �̇�𝑍]T と ⼊ ⼒ 𝛎𝛎𝑋𝑋 =
[𝜈𝜈𝑋𝑋 𝜈𝜈𝑌𝑌 𝜈𝜈𝑑𝑑]Tの次元に対して重みを有するため，次式のように与えられる． 

 𝐖𝐖𝑇𝑇𝑋𝑋 = �
𝑊𝑊𝑇𝑇𝑋𝑋 0 0

0 𝑊𝑊𝑇𝑇𝑌𝑌 0
0 0 𝑊𝑊𝑇𝑇𝑑𝑑

� （5.66） 

 𝐖𝐖𝑆𝑆𝑋𝑋 =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡
𝑊𝑊𝑆𝑆𝑋𝑋 0 0 0 0 0

0 𝑊𝑊𝑆𝑆𝑌𝑌 0 0 0 0
0 0 𝑊𝑊𝑆𝑆𝑑𝑑 0 0 0
0 0 0 𝑊𝑊𝑆𝑆�̇�𝑋 0 0
0 0 0 0 𝑊𝑊𝑆𝑆�̇�𝑌 0
0 0 0 0 0 𝑊𝑊𝑆𝑆�̇�𝑑⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 （5.67） 

 𝐖𝐖𝑁𝑁𝑋𝑋1 = �
𝑊𝑊𝑁𝑁𝑋𝑋1 0 0

0 𝑊𝑊𝑁𝑁𝑌𝑌1 0
0 0 𝑊𝑊𝑁𝑁𝑑𝑑1

� （5.68） 

 𝐖𝐖𝑁𝑁𝑋𝑋2 =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡
𝑊𝑊𝑁𝑁𝑋𝑋2 0 0 0 0 0

0 𝑊𝑊𝑁𝑁𝑌𝑌2 0 0 0 0
0 0 𝑊𝑊𝑁𝑁𝑑𝑑2 0 0 0
0 0 0 𝑊𝑊𝑁𝑁�̇�𝑋2 0 0
0 0 0 0 𝑊𝑊𝑁𝑁�̇�𝑌2 0
0 0 0 0 0 𝑊𝑊𝑁𝑁�̇�𝑑2⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 （5.69） 

周波数重み関数𝐖𝐖𝑇𝑇𝑋𝑋は，前述した通り，𝐖𝐖∆𝑋𝑋を包括するように決定する．図 5.7 に示される
ように，𝐖𝐖∆𝑋𝑋は高周波領域でもゲインが低下することなく概ね⼀定となっているため，パラ
メータ変動を包括するためだけであれば，高周波領域において𝐖𝐖𝑇𝑇𝑋𝑋の利得を大きくする必要
はない．ただし，実際のシステムでは，アクチュエータの応答性の限界等の理由から高周波
領域で補償器の利得が大きくなるのは望ましくない．よって，システムの固有振動数よりも
大きな周波数領域において，制御器の利得が⼩さくなるように，𝐖𝐖𝑇𝑇𝑋𝑋の利得を大きく設定し
ている． QTW-UAV はその構造上，機体𝑌𝑌𝐵𝐵軸⽅向に⼒を⽣成することができないため，ク
ワッドコプタのように，進⾏⽅向に推⼒を傾けることで，並進⽅向の⼒を実現する．すなわ
ち，機体𝑌𝑌𝐵𝐵軸⽅向に⼒を⽣成する場合は，機体をロールさせ，必要な⼒を実現するプロセス
を踏む必要がある．機体前⽅の𝑋𝑋𝐵𝐵軸⽅向や機体が上昇する⽅向の𝑍𝑍𝐵𝐵軸⽅向において，ティ
ルト機構によりプロペラの推⼒を向ける速度に対し，回転制御器を通して⾏われる機体の
姿勢変更の速度は比較的遅くなる傾向にある．よって，本論⽂で設定される相補感度関数𝐓𝐓𝑋𝑋
に関する周波数重み関数𝐖𝐖𝑇𝑇𝑋𝑋は，𝑊𝑊𝑇𝑇𝑌𝑌が𝑊𝑊𝑇𝑇𝑋𝑋と𝑊𝑊𝑇𝑇𝑑𝑑よりも周波数が低い領域で利得が大きく
なるように設計されている．感度関数𝐒𝐒𝑋𝑋の周波数重み関数𝐖𝐖𝑆𝑆𝑋𝑋は，式（5.65）の条件を満た
す範囲で利得を大きく設定している．図 5.7 に示されるように質量𝑚𝑚と減衰係数⾏列𝐝𝐝𝑋𝑋の変
動を乗法的変動で表現するとロバスト安定性を満足するための相補感度関数𝐓𝐓𝑋𝑋の周波数重
み関数𝐖𝐖𝑇𝑇𝑋𝑋の利得を大きく下げることはできない．式（5.65）の条件を満たす感度関数𝐒𝐒𝑋𝑋の
周波数重み関数𝐖𝐖𝑆𝑆𝑋𝑋の利得の限界は，𝐖𝐖𝑇𝑇𝑋𝑋の逆数程度の利得となるため，𝐖𝐖𝑇𝑇𝑋𝑋の利得を確認
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しながら𝐖𝐖𝑆𝑆𝑋𝑋を設計し，最終的には式（5.65）を確認しながら，微調整を⾏って決定する．
また，外乱に対する重み係数⾏列𝐖𝐖𝑁𝑁𝑋𝑋1はすべて 1 に設定し，ノイズに対する重み⾏列𝐖𝐖𝑁𝑁𝑋𝑋2

は，センサノイズとして位置の計測誤差±1.00 × 10−2m，速度の計測誤差±1.00 × 10−1 m s⁄

が計測値には含まれると仮定して設定した． 

 

表 5.2 𝐻𝐻∞制御器で⽤いた周波数重み関数および係数 

𝑊𝑊𝑇𝑇𝑋𝑋 
30𝑠𝑠 + 1.0

(1.0 × 10−4)𝑠𝑠 + 1.5
 

𝑊𝑊𝑇𝑇𝑌𝑌 
𝑠𝑠 + 1.0

(1.0 × 10−4) + 1.5
 

𝑊𝑊𝑇𝑇𝑑𝑑 
30𝑠𝑠 + 1.0

(1.0 × 10−4)𝑠𝑠 + 1.5
 

𝑊𝑊𝑆𝑆𝑋𝑋 
0.10𝑠𝑠 + 1.0

(8.0 × 102)𝑠𝑠 + 0.30
 

𝑊𝑊𝑆𝑆𝑌𝑌 
0.10𝑠𝑠 + 1.0

(6.0 × 102)𝑠𝑠 + 0.90
 

𝑊𝑊𝑆𝑆𝑑𝑑 
0.10𝑠𝑠 + 1.0

(8.0 × 102)𝑠𝑠 + 0.30
 

𝑊𝑊𝑆𝑆�̇�𝑋 1.0 × 10−2 

𝑊𝑊𝑆𝑆�̇�𝑌 1.0 × 10−2 

𝑊𝑊𝑆𝑆�̇�𝑑 1.0 × 10−2 

𝑊𝑊𝑁𝑁𝑋𝑋1 1.0 

𝑊𝑊𝑁𝑁𝑌𝑌1 1.0 

𝑊𝑊𝑁𝑁𝑑𝑑1 1.0 

𝑊𝑊𝑁𝑁𝑋𝑋2 1.0 × 10−2 

𝑊𝑊𝑁𝑁𝑌𝑌2 1.0 × 10−2 

𝑊𝑊𝑁𝑁𝑑𝑑2 1.0 × 10−2 

𝑊𝑊𝑁𝑁�̇�𝑋2 1.0 × 10−1 

𝑊𝑊𝑁𝑁�̇�𝑌2 1.0 × 10−1 

𝑊𝑊𝑁𝑁�̇�𝑑2 1.0 × 10−1 
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 以上で設定した周波数重み関数および重み係数⾏列で設計された⼀般化プラントに対し
て補償器𝐊𝐊𝑋𝑋を決定する．補償器𝐊𝐊𝑋𝑋は，𝛾𝛾イタレーション（gamma iteration）と呼ばれる繰り
返し計算によって，式（5.65）に示される𝐻𝐻∞ノルムが最⼩となるように決定される．最終的
に𝐻𝐻∞制御における制御⼊⼒𝛎𝛎𝑋𝑋は 

 𝛎𝛎𝑋𝑋 = 𝐊𝐊𝑋𝑋 �
𝐗𝐗𝑐𝑐 − 𝐗𝐗
−�̇�𝐗

� （5.70） 

となる．図 5.9 に𝐻𝐻∞制御器を⽤いた並進制御系のブロック線図を示す． 

表 5.2 で示した通り，𝑋𝑋軸および𝑍𝑍軸⽅向は同等の周波数重み関数および係数，𝑌𝑌軸⽅向は
異なる周波数重み関数および係数を設定している．よって，設計した補償器𝐊𝐊𝑋𝑋について，𝑋𝑋
軸および𝑍𝑍軸⽅向と𝑌𝑌軸⽅向に関してそれぞれ解析を⾏う．まず，図 5.10 は𝑋𝑋軸および𝑍𝑍軸⽅
向における補償器𝐊𝐊𝑋𝑋の周波数特性，図 5.11 は𝑋𝑋軸および𝑍𝑍軸⽅向における相補感度関数𝐓𝐓𝑋𝑋お
よび感度関数𝐒𝐒𝑋𝑋，周波数重み関数𝐖𝐖𝑇𝑇𝑋𝑋， 𝐖𝐖𝑆𝑆𝑋𝑋の周波数特性を示している．図 5.11 を見ると
明らかなとおり，設計した感度関数の周波数重み関数𝐖𝐖𝑆𝑆𝑋𝑋の逆数以下となるように感度関数
𝐒𝐒𝑋𝑋が整形されていることがわかる．図 5.12 は𝑋𝑋軸および𝑍𝑍軸⽅向におけるロバスト安定性の
解析結果であり，対象の周波数領域において，構造化特異値𝜇𝜇が 1 以下を示しており，ロバ
スト安定性を満足していることがわかる．また，図 5.13 はロバスト性能の解析結果を示し
ている．𝐻𝐻∞制御器は，ノミナルプラント𝐏𝐏𝑋𝑋に対して感度関数が整形されるため，変動を含
むプラント𝐏𝐏�𝑋𝑋に対してロバスト性能を満足させることができない．実際に図 5.14 を見ると，
⼀部の周波数領域で，構造化特異値𝜇𝜇が 1 より大きくなっており，ロバスト性能を満足して
いないことが確認できる．同様に図 5.14 は𝑌𝑌軸⽅向における補償器𝐊𝐊𝑋𝑋の周波数特性，図 5.15

は𝑌𝑌軸⽅向における相補感度関数𝐓𝐓𝑋𝑋および感度関数𝐒𝐒𝑋𝑋，周波数重み関数𝐖𝐖𝑇𝑇𝑋𝑋， 𝐖𝐖𝑆𝑆𝑋𝑋の周波数
特性を示している．前述した通り，QTW-UAV は𝑌𝑌𝐵𝐵軸⽅向に推⼒を向けることができないの
で，ロール⾓によって機体⽅向を傾けることで実現する．機体の姿勢制御には必ず時間遅れ
が⽣じるので，𝑌𝑌軸⽅向における補償器𝐊𝐊𝑋𝑋は𝑋𝑋軸および𝑍𝑍軸⽅向と比較して周波数領域が抑
えられていることが図 5.10 と 5.14 の比較により確認できる．また，𝑌𝑌軸⽅向に関しても設
計した感度関数の周波数重み関数𝐖𝐖𝑆𝑆𝑋𝑋の逆数以下となるように感度関数𝐒𝐒𝑋𝑋が整形されてい
ることがわかる．図 5.16 は𝑌𝑌軸⽅向におけるロバスト安定性の解析結果であり，対象の周波
数領域において，構造化特異値𝜇𝜇が 1 以下を示しており，ロバスト安定性を満足しているこ
とがわかる．また，図 5.17 はロバスト性能の解析結果を示しており，⼀部の周波数領域で，
構造化特異値𝜇𝜇が 1 より大きくなっており，ロバスト性能を満足していないことが確認でき
る． 
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図 5.9 𝐻𝐻∞制御器を⽤いた並進制御器のブロック線図 

 

 

図 5.10 𝑋𝑋軸および𝑍𝑍軸⽅向における𝐻𝐻∞制御器を⽤いた並進制御器の周波数特性 

 

 

図 5.11 𝑋𝑋軸および𝑍𝑍軸⽅向における𝐻𝐻∞制御器を⽤いた並進制御器の相補感度関数𝐓𝐓𝑋𝑋お
よび感度関数𝐒𝐒𝑋𝑋，周波数重み関数𝐖𝐖𝑇𝑇𝑋𝑋， 𝐖𝐖𝑆𝑆𝑋𝑋の周波数特性 
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図 5.12 𝑋𝑋軸および𝑍𝑍軸⽅向における𝐻𝐻∞制御器を⽤いた並進制御器のロバスト安定性 

 

 

図 5.13 𝑋𝑋軸および𝑍𝑍軸⽅向における𝐻𝐻∞制御器を⽤いた並進制御器のロバスト性能解析 
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図 5.14  𝑌𝑌軸⽅向における𝐻𝐻∞制御器を⽤いた並進制御器の周波数特性 

 

 

図 5.15 𝑌𝑌軸⽅向における𝐻𝐻∞制御器を⽤いた並進制御器の相補感度関数𝐓𝐓𝑋𝑋および感度関
数𝐒𝐒𝑋𝑋，周波数重み関数𝐖𝐖𝑇𝑇𝑋𝑋， 𝐖𝐖𝑆𝑆𝑋𝑋の周波数特性 
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図 5.16 𝑌𝑌軸⽅向における𝐻𝐻∞制御器を⽤いた並進制御器のロバスト安定性 

 

 

図 5.17 𝑌𝑌軸⽅向における𝐻𝐻∞制御器を⽤いた並進制御器のロバスト性能解析 
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5．2．1．5 𝜇𝜇設計法を⽤いたフィードバック制御器の設計 

 本節では，5．2．1．3 節で示された不確実性を含む運動モデルに対して，𝜇𝜇設計法を⽤い
て制御性能を保証する⼿法[Masuda19]について解説する．𝜇𝜇設計法が𝐻𝐻∞制御器と大きく異な
る点は，構造的変動を扱うことができることと，ロバスト性能を保証できることである．
よって，𝜇𝜇設計法は 5．2．1．3 で示されたパラメータ変動を直接扱うことが可能となる．𝐻𝐻∞
制御器では，パラメータ変動による不確かさを包括するような相補感度関数𝐓𝐓𝑋𝑋の周波数重
み関数𝐖𝐖𝑇𝑇𝑋𝑋を設計する必要があった．しかし，図 5.7 に示された通り，不確かさを包括する
周波数重み関数を設計すると，𝐖𝐖𝑇𝑇𝑋𝑋の最⼩値はわずかにマイナス数dB程度となっており，感
度関数𝐒𝐒𝑋𝑋の周波数重み関数𝐖𝐖𝑆𝑆𝑋𝑋の利得を大きくすることができない．すなわち，補償器𝐊𝐊𝑋𝑋
の利得が⼩さい保守的な制御器が設計される．このように各パラメータに含まれる変動を
⼀つの摂動として考えて設計すると，補償器𝐊𝐊𝑋𝑋が保守的な設計となるということが𝐻𝐻∞制御
では知られている．⼀⽅で，𝜇𝜇設計法はパラメータの変動を直接扱うことが可能となるため，
𝐻𝐻∞制御器で見られた保守性を抑えて設計することが可能となる．また，𝐻𝐻∞制御器では，式
（5.65）に示されるとおり，誤差を含まないノミナルプラント𝐏𝐏𝑋𝑋に対して感度関数𝐒𝐒𝑋𝑋が整形
されるため，性能が保証されるのはノミナルなプラント𝐏𝐏𝑋𝑋に対してのみとなる．𝜇𝜇設計法で
は，外乱⼊⼒𝐧𝐧𝑋𝑋 = [𝐧𝐧𝑋𝑋1 𝐧𝐧𝑋𝑋2]Tからよって，評価出⼒𝐞𝐞𝑋𝑋 = [𝐞𝐞𝑋𝑋1 𝐞𝐞𝑋𝑋2]Tを仮想的な変動に接
続し，構造的変動に組み込むことでロバスト安定化問題に帰着させることができる．よって，
変動を含むプラント𝐏𝐏�𝑋𝑋に対して感度関数𝐒𝐒𝑋𝑋の周波数重み関数𝐖𝐖𝑆𝑆𝑋𝑋で与えられた制御性能を
保証するロバスト性能問題を満足することができる．すなわち，𝐻𝐻∞制御器において，式（5.65）
で与えられた問題は，𝜇𝜇設計法においては以下の通りに書き換えることが可能となる． 

 �
�

⎣
⎢
⎢
⎢
⎡𝐖𝐖𝑁𝑁𝑋𝑋1𝐖𝐖𝑆𝑆𝑋𝑋

𝐏𝐏�𝑋𝑋
𝐈𝐈 + 𝐏𝐏�𝑋𝑋𝐊𝐊𝑋𝑋

𝐖𝐖𝑁𝑁𝑋𝑋2𝐖𝐖𝑆𝑆𝑋𝑋
𝐈𝐈

𝐈𝐈 + 𝐏𝐏�𝑋𝑋𝐊𝐊𝑋𝑋

𝐖𝐖𝑁𝑁𝑋𝑋1𝐖𝐖𝑇𝑇𝑋𝑋
𝐏𝐏�𝑋𝑋𝐊𝐊𝑋𝑋

𝐈𝐈 + 𝐏𝐏�𝑋𝑋𝐊𝐊𝑋𝑋
𝐖𝐖𝑁𝑁𝑋𝑋2𝐖𝐖𝑇𝑇𝑋𝑋

𝐊𝐊𝑋𝑋
𝐈𝐈 + 𝐏𝐏�𝑋𝑋𝐊𝐊𝑋𝑋⎦

⎥
⎥
⎥
⎤

�
�

∞

< 1 （5.71） 

 𝜇𝜇設計法を⽤いて設計する⼀般化プラントを図 5.18 に示す．ここで， 𝐊𝐊𝑋𝑋は並進制御器の
補償器，𝐖𝐖𝑇𝑇𝑋𝑋は相補感度関数𝐓𝐓𝑋𝑋に関する周波数重み関数，𝐖𝐖𝑆𝑆𝑋𝑋は感度関数𝐒𝐒𝑋𝑋に関する周波数
重み関数，𝐖𝐖𝑁𝑁𝑋𝑋1は⼊⼒外乱に関する重み係数⾏列，𝐖𝐖𝑁𝑁𝑋𝑋2はセンサノイズなどに関する重み
係数であり，周波数重み関数は𝐻𝐻∞制御器と同様に定義される．ここで，図 5.18 で表される
ブロック線図を図 5.19 に示されるロバスト性能問題で表現する．ここで，外乱⼊⼒𝐧𝐧𝑋𝑋と評
価出⼒𝐞𝐞𝑋𝑋の間に仮想的変動𝚫𝚫𝑒𝑒𝑦𝑦𝑋𝑋を設定し,パラメータ変動による構造的変動𝚫𝚫𝑋𝑋に組み込み，
次式で表される𝚫𝚫𝑃𝑃𝑋𝑋を定義する. 

 𝚫𝚫𝑃𝑃𝑋𝑋 ≔ diag(𝚫𝚫𝑋𝑋,𝚫𝚫𝑒𝑒𝑦𝑦𝑋𝑋 ) （5.72） 

また，ノミナルプラント𝐏𝐏𝑋𝑋と補償器𝐊𝐊𝑋𝑋によって構成される閉ループ系を下側線形分数変換
（lower linear fractional transformation: LLFT）によって閉ループ系の伝達関数𝐆𝐆𝑋𝑋と次式のよ
うに定義する． 
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 𝐆𝐆𝑋𝑋 ≔ 𝐹𝐹𝐿𝐿(𝐏𝐏𝑋𝑋,𝐊𝐊𝑋𝑋) （5.73） 

ここで，𝐹𝐹𝐿𝐿( )は LLFT を示す記号である．以上により，図 5.19 で示されたロバスト性能問
題は，図 5.20 で示されるようにロバスト安定化問題に帰着できる．図 5.20 より，補償器𝐊𝐊𝑋𝑋
は 

 𝜇𝜇𝚫𝚫𝑋𝑋{𝐆𝐆𝑋𝑋(𝑗𝑗𝑗𝑗)} < 1，∀𝑗𝑗 （5.74） 

を満たすように決定する．ただし，式（5.71）から補償器𝐊𝐊𝑋𝑋を解析的に直接求める⽅法はな
い．よって，補償器𝐊𝐊𝑋𝑋は，𝜇𝜇値の上限を繰り返し計算によって最⼩化する D−K イタレー
ション法（D-K iteration）によって導出する． 

補償器𝐊𝐊𝑋𝑋を設計するためのパラメータ変動は 5．2．1．3 節の通りであり，周波数重み関
数は表 5.3 に示される．構造的変動に対してロバスト安定性が保証される𝜇𝜇設計法では相補
感度関数𝐓𝐓𝑋𝑋に関する周波数重み関数𝐖𝐖𝑇𝑇𝑋𝑋を設定することなくロバスト安定性を保証するこ
とが可能となるが，𝐻𝐻∞制御器と同様にアクチュエータの応答性の限界等の理由から高周波
領域で補償器𝐊𝐊𝑋𝑋の利得が大きくなるのは望ましくないため，高周波領域での利得を下げて
設定している．ただし，𝐻𝐻∞制御器とは異なり，低周波領域では，利得を十分に大きく設定
し，補償器𝐊𝐊𝑋𝑋の利得を低周波領域では大きくできるように設定した．周波数重み関数𝐖𝐖𝑆𝑆𝑋𝑋

の利得は，補償器𝐊𝐊𝑋𝑋の𝜇𝜇値を確認しながら繰り返し設計を繰り返し，最終的に𝜇𝜇値が 1 以下
となるように限界まで𝐖𝐖𝑆𝑆𝑋𝑋の利得を大きくして設計した．また，𝐻𝐻∞制御器と同様に外乱に
対する重み係数⾏列𝐖𝐖𝑁𝑁𝑋𝑋1はすべて 1 に設定し，ノイズに対する重み⾏列𝐖𝐖𝑁𝑁𝑋𝑋2は，センサ
ノイズとして位置の計測誤差±1.00 × 10−2m，速度の計測誤差±1.00 × 10−1 m s⁄ が計測値
には含まれると仮定して設定した． 

 以上で設定した周波数重み関数および重み係数⾏列で設計された⼀般化プラントに対し
て補償器𝐊𝐊𝑋𝑋を決定する．補償器𝐊𝐊𝑋𝑋は，D−K イタレーション法によって，式（5.74）に示さ
れる構造化特異値𝜇𝜇が最⼩となるように決定される．最終的に𝜇𝜇設計法を⽤いた制御⼊⼒𝛎𝛎𝑋𝑋
は 

 𝛎𝛎𝑋𝑋 = 𝐊𝐊𝑋𝑋 �
𝐗𝐗𝑐𝑐 − 𝐗𝐗
−�̇�𝐗

� （5.75） 

となる．図 5.21 に𝜇𝜇設計法を⽤いた制御器による並進制御系のブロック線図を示す． 
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図 5.18 並進制御器の⼀般化プラント 

 

 
図 5.19 ロバスト性能問題 

 

 
図 5.20 ロバスト安定化問題に帰着されたロバスト性能問題 
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図 5.21 𝜇𝜇設計法を⽤いた並進制御器のブロック線図 

 

 

表 5.3 𝜇𝜇設計法で⽤いた周波数重み関数および係数 

𝑊𝑊𝑇𝑇𝑋𝑋 
10𝑠𝑠 + 1.0

(1.0 × 10−4)𝑠𝑠 + 15
 

𝑊𝑊𝑇𝑇𝑌𝑌 
3.0𝑠𝑠 + 1.0

(1.0 × 10−4) + 5.0
 

𝑊𝑊𝑇𝑇𝑑𝑑 
10𝑠𝑠 + 1.0

(1.0 × 10−4)𝑠𝑠 + 15
 

𝑊𝑊𝑆𝑆𝑋𝑋 
(1.0 × 10−2)𝑠𝑠 + 1.5
80𝑠𝑠 + (5.0 × 10−2)  

𝑊𝑊𝑆𝑆𝑌𝑌 
(1.0 × 10−2)𝑠𝑠 + 1.0
40𝑠𝑠 + (5.0 × 10−2)  

𝑊𝑊𝑆𝑆𝑑𝑑 
(1.0 × 10−2)𝑠𝑠 + 1.5
80𝑠𝑠 + (5.0 × 10−2)  

𝑊𝑊𝑆𝑆�̇�𝑋 1.0 × 10−2 

𝑊𝑊𝑆𝑆�̇�𝑌 1.0 × 10−2 

𝑊𝑊𝑆𝑆�̇�𝑑 1.0 × 10−2 

𝑊𝑊𝑁𝑁𝑋𝑋1 1.0 

𝑊𝑊𝑁𝑁𝑌𝑌1 1.0 

𝑊𝑊𝑁𝑁𝑑𝑑1 1.0 

𝑊𝑊𝑁𝑁𝑋𝑋2 1.0 × 10−2 

𝑊𝑊𝑁𝑁𝑌𝑌2 1.0 × 10−2 

𝑊𝑊𝑁𝑁𝑑𝑑2 1.0 × 10−2 

𝑊𝑊𝑁𝑁�̇�𝑋2 1.0 × 10−1 

𝑊𝑊𝑁𝑁�̇�𝑌2 1.0 × 10−1 

𝑊𝑊𝑁𝑁�̇�𝑑2 1.0 × 10−1 
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Input 
Mixing 

𝜇𝜇-synthesis 
Controller − + 

𝐗𝐗𝑐𝑐  

𝐗𝐗 

𝐅𝐅𝑦𝑦 𝛎𝛎𝑋𝑋 

+ − 

𝐙𝐙�𝑋𝑋1 

𝐅𝐅𝑢𝑢(𝛏𝛏) 

�̇�𝐗 

𝐗𝐗, �̇�𝐗 

𝐘𝐘𝑋𝑋 

𝑚𝑚 
+ + 

𝐝𝐝𝑋𝑋 
DAC 

Observer 



121 
 

表 5.3 で示した通り，𝑋𝑋軸および𝑍𝑍軸⽅向は同等の周波数重み関数および係数，𝑌𝑌軸⽅向は
異なる周波数重み関数および係数を設定している．よって，設計した補償器𝐊𝐊𝑋𝑋について，𝑋𝑋
軸および𝑍𝑍軸⽅向と𝑌𝑌軸⽅向に関してそれぞれ解析を⾏う．まず，図 5.22 は𝑋𝑋軸および𝑍𝑍軸⽅
向における補償器𝐊𝐊𝑋𝑋の周波数特性，図 5.23 は𝑋𝑋軸および𝑍𝑍軸⽅向における相補感度関数𝐓𝐓𝑋𝑋お
よび感度関数𝐒𝐒𝑋𝑋，周波数重み関数𝐖𝐖𝑇𝑇𝑋𝑋， 𝐖𝐖𝑆𝑆𝑋𝑋の周波数特性を示している．図 5.22 と図 5.10

を比較すると，𝜇𝜇設計法を⽤いた制御器は，𝐻𝐻∞制御器と比較して低周波領域における利得が
大きく，優れた制御性能が期待できる．また，低周波領域における補償器𝐊𝐊𝑋𝑋の利得を大き
くするため，感度関数の周波数重み関数𝐖𝐖𝑆𝑆𝑋𝑋の逆数が低周波領域において低く設計されてい
るが，図 5.23 を見ると，設計した𝐖𝐖𝑆𝑆𝑋𝑋の逆数以下の利得で感度関数𝐒𝐒𝑋𝑋が整形されているこ
とがわかる．図 5.24 は𝑋𝑋軸および𝑍𝑍軸⽅向におけるロバスト安定性の解析結果であり，対象
の周波数領域において，構造化特異値𝜇𝜇が 1 以下を示しており，ロバスト安定性を満足して
いることがわかる．また，図 5.25 はロバスト性能の解析結果を示している．𝐻𝐻∞制御器は，
変動を含むプラント𝐏𝐏�𝑋𝑋に対してロバスト性能を満足できないため，⼀部の周波数領域で構
造化特異値𝜇𝜇が 1 より大きくなっていたが，𝜇𝜇設計法を⽤いた制御器はロバスト性能を満足
するように設計されているため，設計に⽤いた周波数領域の全域で構造化特異値𝜇𝜇が 1 以下
となることが図 5.25 から確認できる．同様に図 5.26 は𝑌𝑌軸⽅向における補償器𝐊𝐊𝑋𝑋の周波数
特性，図 5.27 は𝑌𝑌軸⽅向における相補感度関数𝐓𝐓𝑋𝑋および感度関数𝐒𝐒𝑋𝑋，周波数重み関数𝐖𝐖𝑇𝑇𝑋𝑋，
 𝐖𝐖𝑆𝑆𝑋𝑋の周波数特性を示している．前述した通り，QTW-UAV は𝑌𝑌𝐵𝐵軸⽅向に推⼒を向けること
ができないので，ロール⾓によって機体⽅向を傾けることで実現する．機体の姿勢制御には
必ず時間遅れが⽣じるので，𝑌𝑌軸⽅向における補償器𝐊𝐊𝑋𝑋は𝑋𝑋軸および𝑍𝑍軸⽅向と比較して周
波数領域が抑えられていることが図 5.22 と 5.26 の比較により確認できる．しかし，構造化
特異値𝜇𝜇を評価した𝜇𝜇設計法では，𝐻𝐻∞制御器よりも保守性を抑えることが可能なため，図 5.14

と比較して，十分に大きな利得を𝜇𝜇設計法によって設計した補償器𝐊𝐊𝑋𝑋は実現していることが
わかる．また，図 5.27 より，𝑌𝑌軸⽅向に関しても設計した感度関数の周波数重み関数𝐖𝐖𝑆𝑆𝑋𝑋の
逆数以下となるように感度関数𝐒𝐒𝑋𝑋が整形されていることがわかる．図 5.28 は𝑌𝑌軸⽅向にお
けるロバスト安定性の解析結果であり，対象の周波数領域において，構造化特異値𝜇𝜇が 1 以
下を示しており，ロバスト安定性を満足していることがわかる．また，図 5.29 はロバスト
性能の解析結果を示しており，軸および𝑍𝑍軸⽅向と同様に設計に⽤いた周波数領域の全域で
構造化特異値𝜇𝜇が 1 以下となり，ロバスト性能を満足していることを確認できる． 
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図 5.22 𝑋𝑋軸および𝑍𝑍軸⽅向における𝜇𝜇設計法を⽤いた並進制御器の周波数特性 

 

 

図 5.23 𝑋𝑋軸および𝑍𝑍軸⽅向における𝜇𝜇設計法を⽤いた並進制御器の相補感度関数𝐓𝐓𝑋𝑋およ
び感度関数𝐒𝐒𝑋𝑋，周波数重み関数𝐖𝐖𝑇𝑇𝑋𝑋， 𝐖𝐖𝑆𝑆𝑋𝑋の周波数特性 
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図 5.24 𝑋𝑋軸および𝑍𝑍軸⽅向における𝜇𝜇設計法を⽤いた並進制御器のロバスト安定性 

 

 

図 5.25 𝑋𝑋軸および𝑍𝑍軸⽅向における𝜇𝜇設計法を⽤いた並進制御器のロバスト性能解析 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

upper 𝜇𝜇𝑢𝑢 lower 𝜇𝜇𝑙𝑙 

upper 𝜇𝜇𝑢𝑢 lower 𝜇𝜇𝑙𝑙 



124 
 

 

図 5.26  𝑌𝑌軸⽅向における𝜇𝜇設計法を⽤いた並進制御器の周波数特性 

 

 

図 5.27 𝑌𝑌軸⽅向における𝜇𝜇設計法を⽤いた並進制御器の相補感度関数𝐓𝐓𝑋𝑋および感度関数
𝐒𝐒𝑋𝑋，周波数重み関数𝐖𝐖𝑇𝑇𝑋𝑋， 𝐖𝐖𝑆𝑆𝑋𝑋の周波数特性 
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図 5.28 𝑌𝑌軸⽅向における𝜇𝜇設計法を⽤いた並進制御器のロバスト安定性 

 

 

図 5.29 𝑌𝑌軸⽅向における𝜇𝜇設計法を⽤いた並進制御器のロバスト性能解析 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

upper 𝜇𝜇𝑢𝑢 lower 𝜇𝜇𝑙𝑙 

upper 𝜇𝜇𝑢𝑢 lower 𝜇𝜇𝑙𝑙 
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5．2．1．6 拡張モデル予測制御を⽤いた制御器の設計 

 前章では，従来のロバスト制御⼿法である𝐻𝐻∞制御器と𝜇𝜇設計法を⽤いた制御器の設計を
⾏った．特に𝜇𝜇設計法を⽤いた制御器は，𝐻𝐻∞制御器の欠点であった保守性を抑えて，ロバス
ト性能を保証することができる強⼒な制御理論であった．しかしながら，これまでの解説で
も明確なとおり，設計⼿順は⾮常に複雑であり，相補感度関数や感度関数に対する周波数重
み関数や重み係数⾏列を決定し，⼀般化プラントを設計するなど⼿順が複雑であった．また，
構造化特異値𝜇𝜇が 1 以下となるように限界まで感度関数の利得を大きく設定するには，補償
器を仮に決定して特異値𝜇𝜇の値を確認しながら最終的な補償器を設計するといった試⾏錯
誤が求められる．補償器の決定には，反復計算である D−K イタレーション法を⽤いるが，
解の導出には時間がかかり，特に現場における設計調整は困難なものとなる．⼀⽅，我々が
提案する EMPC は直観的に調整が可能なため，設計や調整時にかかる負担を抑え，実装を
容易にすることが可能である． 

 EMPC の設計は，第３章において定式化された評価関数を⽤いて⾏う．MPC と同様に
EMPC は離散化された状態⽅程式に対して運動を予測する制御器のため，まず，式（5.46）
で示された運動⽅程式を状態空間で表現を⾏う．慣性座標系に関する位置の微分値�̇�𝐗を慣性
座標系における QTW-UAV の速度に変形する． 

 �̇�𝐗 = �
�̇�𝑋
�̇�𝑌
�̇�𝑍
� = 𝐕𝐕 = �

𝑈𝑈
𝑉𝑉
𝑊𝑊
� （5.76） 

上式を⽤いて式（5.46）を状態空間で表現すると 

 
𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
�𝐗𝐗𝐕𝐕� = �

𝟎𝟎3×3 𝐈𝐈3×3

𝟎𝟎3×3 −
1
𝑚𝑚
𝐝𝐝𝑋𝑋
� �𝐗𝐗𝐕𝐕� + �

𝟎𝟎3×3

−
1
𝑚𝑚
𝐈𝐈3×3

� 𝛎𝛎𝑋𝑋 + 𝚫𝚫𝑋𝑋 （5.77） 

となる．ここで，状態⾏列𝐀𝐀𝑋𝑋，⼊⼒⾏列𝐁𝐁𝑋𝑋を⽤いると 

 𝐀𝐀𝑋𝑋 = �
𝟎𝟎3×3 𝐈𝐈3×3

𝟎𝟎3×3 −
1
𝑚𝑚
𝐝𝐝𝑋𝑋
� （5.78） 

 𝐁𝐁𝑋𝑋 = �
𝟎𝟎3×3

1
𝑚𝑚
𝐈𝐈3×3

� （5.79） 

 𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
�𝐗𝐗𝐕𝐕� = 𝐀𝐀𝑋𝑋 �

𝐗𝐗
𝐕𝐕� + 𝐁𝐁𝑋𝑋𝛎𝛎𝑋𝑋 + 𝚫𝚫𝑋𝑋 （5.80） 

と表すことができる．ここで，EMPC の適⽤条件として，変動𝚫𝚫𝑋𝑋がすべて𝐁𝐁𝑋𝑋のレンジスペー
スに存在すれば，マッチング条件を満足して外乱の影響を抑制することが可能である．5．
2．1．3 章より，質量𝑚𝑚と減衰係数⾏列𝐝𝐝𝑋𝑋に変動Δ𝑚𝑚，𝚫𝚫𝑦𝑦𝑋𝑋が含まれ，アクチュエータによる
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⼊⼒𝛎𝛎𝑋𝑋には変動𝚫𝚫𝜈𝜈𝑋𝑋が含まれる．以上を考慮して，式（5.77）のシステムは式（5.56）から
（5.58）を⽤いて次式のような変動を含むシステムに書き換えることができる． 

 

𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
�𝐗𝐗𝐕𝐕� = �

𝟎𝟎3×3 𝐈𝐈3×3

𝟎𝟎3×3 −
1

𝑚𝑚 + 𝛿𝛿𝑚𝑚Δ𝑚𝑚
�𝐝𝐝𝑋𝑋 + 𝛅𝛅𝑦𝑦𝑋𝑋𝚫𝚫𝑦𝑦𝑋𝑋�

� �𝐗𝐗𝐕𝐕�

+ �
𝟎𝟎3×3

1
𝑚𝑚 + 𝛿𝛿𝑚𝑚Δ𝑚𝑚

�𝐈𝐈3×3 + 𝛅𝛅𝜈𝜈𝑋𝑋𝚫𝚫𝜈𝜈𝑋𝑋�
� 𝛎𝛎𝑋𝑋 

（5.81） 

ここで，理想状態の状態⾏列𝐀𝐀𝑋𝑋，⼊⼒⾏列𝐁𝐁𝑋𝑋とそれぞれのパラメータ変動による変化分𝚫𝚫𝐀𝐀𝑋𝑋，
𝚫𝚫𝐁𝐁𝑋𝑋で次式のように表現する． 

 𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
�𝐗𝐗𝐕𝐕� = (𝐀𝐀𝑋𝑋 + 𝚫𝚫𝐀𝐀𝑋𝑋) �𝐗𝐗𝐕𝐕� + (𝐁𝐁𝑋𝑋 + 𝚫𝚫𝐁𝐁𝑋𝑋)𝛎𝛎𝑋𝑋 （5.82） 

ここで，𝚫𝚫𝐀𝐀𝑋𝑋，𝚫𝚫𝐁𝐁𝑋𝑋は 

 𝚫𝚫𝐀𝐀𝑋𝑋 = �
𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3

𝟎𝟎3×3
1
𝑚𝑚
𝐝𝐝𝑋𝑋 −

1
𝑚𝑚 + 𝛿𝛿𝑚𝑚Δ𝑚𝑚

�𝐝𝐝𝑋𝑋 + 𝛅𝛅𝑦𝑦𝑋𝑋𝚫𝚫𝑦𝑦𝑋𝑋�
� （5.83） 

 𝚫𝚫𝐁𝐁𝑋𝑋 = �
𝟎𝟎3×3

−
1
𝑚𝑚

+
1

𝑚𝑚 + 𝛿𝛿𝑚𝑚Δ𝑚𝑚
�𝐈𝐈3×3 + 𝛅𝛅𝜈𝜈𝑋𝑋𝚫𝚫𝜈𝜈𝑋𝑋�

� （5.84） 

となる．式（5.83）と（5.84）はすべて𝐁𝐁𝑋𝑋のレンジスペース内に存在するため，式（5.81）
で示されるシステムに含まれる変動は EMPC によって抑制可能であることがわかる．実際
に EMPC で未来の状態量を予測する場合は，パラメータの変動などは未知であるため，予
測式は，パラメータ変動による不確かさ𝚫𝚫𝑋𝑋が含まない以下の式に従って⾏われる． 

 𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
�𝐗𝐗𝐕𝐕� = 𝐀𝐀𝑋𝑋 �

𝐗𝐗
𝐕𝐕� + 𝐁𝐁𝑋𝑋𝛎𝛎𝑋𝑋 （5.85） 

ただし，上式で与えられる状態⽅程式は，連続時間で表現されたシステムのため，離散時間
の状態⽅程式に変換する必要がある．離散時間における状態⽅程式のサンプリング時間は
Δ𝑑𝑑とし，ある時刻𝑑𝑑における時刻ステップを𝑘𝑘とすると離散化された状態⽅程式は 

 �𝐗𝐗
(𝑘𝑘 + 1)

𝐕𝐕(𝑘𝑘 + 1)� = 𝑒𝑒𝐀𝐀𝑋𝑋Δ𝑡𝑡 �𝐗𝐗
(𝑘𝑘)

𝐕𝐕(𝑘𝑘)�+ � 𝑒𝑒𝐀𝐀𝑋𝑋(𝑡𝑡+Δ𝑡𝑡−𝜏𝜏)
𝑡𝑡+Δ𝑡𝑡

𝑡𝑡
𝐁𝐁𝑋𝑋𝛎𝛎𝑋𝑋(𝜏𝜏)𝑑𝑑𝜏𝜏 （5.86） 

となる．なお，上式において⼊⼒は各ステップにおいて 0 次ホールドと仮定されている．以
上により，離散化された状態⾏列𝐀𝐀𝑦𝑦𝑋𝑋，⼊⼒⾏列𝐁𝐁𝑦𝑦𝑋𝑋は 

 𝐀𝐀𝑦𝑦𝑋𝑋 = 𝑒𝑒𝐀𝐀𝑋𝑋Δ𝑡𝑡 （5.87） 
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 𝐁𝐁𝑦𝑦𝑋𝑋 = � 𝑒𝑒𝐀𝐀𝑋𝑋𝜏𝜏
Δ𝑡𝑡

0
𝐁𝐁𝑋𝑋 （5.88） 

と与えられる．EMPC によって決定される並進制御器の⼊⼒𝛎𝛎𝑋𝑋は 

 𝛎𝛎𝑋𝑋 = 𝛎𝛎𝑦𝑦𝑋𝑋0 + 𝛎𝛎𝑦𝑦𝑋𝑋1 （5.89） 

と定義し，⼊⼒𝛎𝛎𝑦𝑦𝑋𝑋0および𝛎𝛎𝑦𝑦𝑋𝑋1は，次式に示される評価関数が最⼩となるように決定する． 

 

𝑉𝑉𝑋𝑋(𝑘𝑘) = � ��
𝐗𝐗�(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)
𝐕𝐕�(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)

� − �𝐫𝐫𝑟𝑟𝑋𝑋
(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)

𝐫𝐫𝑟𝑟𝑟𝑟(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)�

𝛔𝛔�𝑦𝑦𝑋𝑋(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)
�

diag�𝐪𝐪𝑌𝑌𝑋𝑋(𝑖𝑖),𝐪𝐪𝜎𝜎𝑋𝑋(𝑖𝑖)�

2𝐻𝐻𝑝𝑝𝑋𝑋

𝑖𝑖=𝐻𝐻𝑤𝑤𝑋𝑋

+ � �𝛎𝛎
�𝑦𝑦𝑋𝑋0(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)
𝛎𝛎�𝑦𝑦𝑋𝑋1(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)�diag�𝐫𝐫𝑈𝑈𝑋𝑋0(𝑖𝑖),𝐫𝐫𝑈𝑈𝑋𝑋1(𝑖𝑖)�

2𝐻𝐻𝑢𝑢𝑋𝑋−1

𝑖𝑖=0

 

（5.90） 

ここで，𝐻𝐻𝑝𝑝𝑋𝑋，𝐻𝐻𝑢𝑢𝑋𝑋，𝐻𝐻𝑧𝑧𝑋𝑋は，それぞれ，予測ホライズン，制御ホライズン，窓パラメータを
表し，𝐪𝐪𝑌𝑌𝑋𝑋(𝑖𝑖)，𝐪𝐪𝜎𝜎𝑋𝑋(𝑖𝑖)は𝑘𝑘ステップ⽬の時刻から𝑖𝑖ステップ先の偏差に対する重み⾏列，𝐫𝐫𝑈𝑈𝑋𝑋0(𝑖𝑖)，
𝐫𝐫𝑈𝑈𝑋𝑋1(𝑖𝑖)は𝑘𝑘ステップ⽬の時刻から𝑖𝑖ステップ先の制御⼊⼒に対する重み⾏列を表している．
𝐗𝐗�(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)は慣性座標系における QTW-UAV の位置𝐗𝐗(𝑘𝑘)の予測量，𝐕𝐕�(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)は慣性座標系
における QTW-UAV の速度𝐕𝐕(𝑘𝑘)の予測量，𝐫𝐫𝑟𝑟𝑋𝑋(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)は⽬標位置までの参照軌道，𝐫𝐫𝑟𝑟𝑟𝑟は
⽬標速度までの参照軌道， 𝛔𝛔�𝑦𝑦𝑋𝑋(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)は，切換関数の予測量である．また，𝛎𝛎�𝑦𝑦𝑋𝑋0(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)

は制御⼊⼒𝛎𝛎𝑦𝑦𝑋𝑋0の未来の予測⼊⼒，𝛎𝛎�𝑦𝑦𝑋𝑋1(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)は制御⼊⼒𝛎𝛎𝑦𝑦𝑋𝑋1の未来の予測⼊⼒である．
ここで，第 3 章で定式化された評価関数に代⼊すると式（5.90）は式（5.91）のように表す
ことができる． 

 式（5.91）における𝐗𝐗�𝜎𝜎は切換関数の状態量𝐗𝐗𝜎𝜎の予測値，∆𝛎𝛎�𝑦𝑦𝑋𝑋0は制御⼊⼒𝛎𝛎𝑦𝑦𝑋𝑋0(𝑘𝑘 − 1)から
の未来の予測⼊⼒の変化量，∆𝛎𝛎�𝑦𝑦𝑋𝑋1は制御⼊⼒𝛎𝛎𝑦𝑦𝑋𝑋1(𝑘𝑘 − 1)からの未来の予測⼊⼒の変化量で
ある．  
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⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡ 𝐗𝐗
�(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑧𝑧𝑋𝑋|𝑘𝑘)
𝐕𝐕�(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑧𝑧𝑋𝑋|𝑘𝑘)

⋮
𝐗𝐗��𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑝𝑝𝑋𝑋|𝑘𝑘�
𝐕𝐕��𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑝𝑝𝑋𝑋|𝑘𝑘�
𝐗𝐗�𝜎𝜎(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑧𝑧𝑋𝑋|𝑘𝑘)

⋮
𝐗𝐗�𝜎𝜎�𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑝𝑝𝑋𝑋|𝑘𝑘�⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

=

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡𝐀𝐀𝑦𝑦𝑋𝑋

𝐻𝐻𝑤𝑤𝑋𝑋 𝟎𝟎6×6
⋮ ⋮

𝐀𝐀𝑦𝑦𝑋𝑋
𝐻𝐻𝑝𝑝𝑋𝑋 𝟎𝟎6×6

𝐀𝐀𝑦𝑦𝑋𝑋
𝐻𝐻𝑤𝑤𝑋𝑋 −𝐀𝐀𝑦𝑦𝑋𝑋

𝐻𝐻𝑤𝑤𝑋𝑋

⋮ ⋮
𝐀𝐀𝑦𝑦𝑋𝑋
𝐻𝐻𝑝𝑝𝑋𝑋 −𝐀𝐀𝑦𝑦𝑋𝑋

𝐻𝐻𝑝𝑝𝑋𝑋 ⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

⎣
⎢
⎢
⎡
𝐗𝐗(𝑘𝑘)
𝐕𝐕(𝑘𝑘)
𝐗𝐗𝑦𝑦(𝑘𝑘)
𝐕𝐕𝑦𝑦(𝑘𝑘)⎦

⎥
⎥
⎤
 

+

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡ � 𝐀𝐀𝑦𝑦𝑋𝑋

𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦𝑋𝑋

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑤𝑤𝑋𝑋−1

𝑗𝑗=0

𝟎𝟎6×3

⋮ ⋮

� 𝐀𝐀𝑦𝑦𝑋𝑋
𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦𝑋𝑋

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑝𝑝𝑋𝑋−1

𝑗𝑗=0

𝟎𝟎6×3

𝟎𝟎6×3 � 𝐀𝐀𝑦𝑦𝑋𝑋
𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦𝑋𝑋

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑤𝑤𝑋𝑋−1

𝑗𝑗=0
⋮ ⋮

𝟎𝟎6×3 � 𝐀𝐀𝑦𝑦𝑋𝑋
𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦𝑋𝑋

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑝𝑝𝑋𝑋−1

𝑗𝑗=0 ⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

�𝛎𝛎𝑦𝑦𝑋𝑋0
(𝑘𝑘 − 1)

𝛎𝛎𝑦𝑦𝑋𝑋1(𝑘𝑘 − 1)�

+

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡ � 𝐀𝐀𝑦𝑦𝑋𝑋

𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦𝑋𝑋

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑤𝑤𝑋𝑋−1

𝑗𝑗=0

⋯ � 𝐀𝐀𝑦𝑦𝑋𝑋
𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦𝑋𝑋

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑤𝑤𝑋𝑋−𝐻𝐻𝑢𝑢𝑋𝑋

𝑗𝑗=0

𝟎𝟎6×3 ⋯ 𝟎𝟎6×3

⋮ ⋱ ⋮ ⋮ ⋱ ⋮

� 𝐀𝐀𝑦𝑦𝑋𝑋
𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦𝑋𝑋

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑝𝑝𝑋𝑋−1

𝑗𝑗=0

⋯ � 𝐀𝐀𝑦𝑦𝑋𝑋
𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦𝑋𝑋

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑝𝑝𝑋𝑋−𝐻𝐻𝑢𝑢𝑋𝑋

𝑗𝑗=0

𝟎𝟎6×3 ⋯ 𝟎𝟎6×3

𝟎𝟎6×3 ⋯ 𝟎𝟎6×3 � 𝐀𝐀𝑦𝑦𝑋𝑋
𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦𝑋𝑋

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑤𝑤𝑋𝑋−1

𝑗𝑗=0

⋯ 𝟎𝟎6×3

⋮ ⋱ ⋮ ⋮ ⋱ ⋮

𝟎𝟎6×3 ⋯ 𝟎𝟎6×3 � 𝐀𝐀𝑦𝑦𝑋𝑋
𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦𝑋𝑋

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑝𝑝𝑋𝑋−1

𝑗𝑗=0

⋯ � 𝐀𝐀𝑦𝑦𝑋𝑋
𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦𝑋𝑋

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑝𝑝𝑋𝑋−𝐻𝐻𝑢𝑢𝑋𝑋

𝑗𝑗=0 ⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

∙

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡

∆𝛎𝛎�𝑦𝑦𝑋𝑋0(𝑘𝑘|𝑘𝑘)
⋮

∆𝛎𝛎�𝑦𝑦𝑋𝑋0(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑢𝑢𝑋𝑋 − 1|𝑘𝑘)
∆𝛎𝛎�𝑦𝑦𝑋𝑋1(𝑘𝑘|𝑘𝑘)

⋮
∆𝛎𝛎�𝑦𝑦𝑋𝑋1(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑢𝑢𝑋𝑋 − 1|𝑘𝑘)⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 

（5.91） 
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ここで，次式で表現される関数𝐿𝐿𝑋𝑋(𝐗𝐗, 𝑑𝑑)の導関数が負定になるように位相空間上の超平面𝐬𝐬𝑦𝑦𝑋𝑋
を決定する． 

 𝐿𝐿𝑋𝑋 =
1
2
�𝐬𝐬𝑦𝑦𝑋𝑋 �

𝐗𝐗
𝐕𝐕��

T

𝐬𝐬𝑦𝑦𝑋𝑋 �
𝐗𝐗
𝐕𝐕� 

（5.92） 

以上により，評価関数に用いる𝑘𝑘ステップ目の時刻における𝐻𝐻𝑧𝑧𝑋𝑋から𝐻𝐻𝑝𝑝𝑋𝑋ステップまでの予

測量𝐗𝐗�𝑦𝑦𝑋𝑋(𝑘𝑘)は 

 

𝐗𝐗�𝑦𝑦𝑋𝑋(𝑘𝑘) =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡ 𝐗𝐗
�(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑧𝑧𝑋𝑋|𝑘𝑘)
𝐕𝐕�(𝑘𝑘 +𝐻𝐻𝑧𝑧𝑋𝑋|𝑘𝑘)

⋮
𝐗𝐗��𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑝𝑝𝑋𝑋|𝑘𝑘�
𝐕𝐕��𝑘𝑘 +𝐻𝐻𝑝𝑝𝑋𝑋|𝑘𝑘�
𝛔𝛔�𝑦𝑦𝑋𝑋(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑧𝑧𝑋𝑋|𝑘𝑘)

⋮
𝛔𝛔�𝑦𝑦𝑋𝑋�𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑝𝑝𝑋𝑋|𝑘𝑘�⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 

=

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡
𝐈𝐈6×6 𝟎𝟎6×6 ⋯ 𝟎𝟎6×6 𝟎𝟎6×6 𝟎𝟎6×6 ⋯ 𝟎𝟎6×6
𝟎𝟎6×6 𝐈𝐈6×6 ⋱ ⋮ 𝟎𝟎6×6 𝟎𝟎6×6 ⋱ ⋮
⋮ ⋱ ⋱ 𝟎𝟎6×6 ⋮ ⋱ ⋱ 𝟎𝟎6×6

𝟎𝟎6×6 ⋯ 𝟎𝟎6×6 𝐈𝐈6×6 𝟎𝟎3×6 ⋯ 𝟎𝟎3×6 𝟎𝟎3×6
𝟎𝟎3×6 𝟎𝟎3×6 ⋯ 𝟎𝟎3×6 𝐬𝐬𝑦𝑦𝑋𝑋 𝟎𝟎3×6 ⋯ 𝟎𝟎3×6
𝟎𝟎3×6 𝟎𝟎3×6 ⋱ ⋮ 𝟎𝟎3×6 𝐬𝐬𝑦𝑦𝑋𝑋 ⋱ ⋮
⋮ ⋱ ⋱ 𝟎𝟎3×6 ⋮ ⋱ ⋱ 𝟎𝟎3×6

𝟎𝟎3×6 ⋯ 𝟎𝟎3×6 𝟎𝟎3×6 𝟎𝟎3×6 ⋯ 𝟎𝟎3×6 𝐬𝐬𝑦𝑦𝑋𝑋 ⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡ 𝐗𝐗
�(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑧𝑧𝑋𝑋|𝑘𝑘)
𝐕𝐕�(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑧𝑧𝑋𝑋|𝑘𝑘)

⋮
𝐗𝐗��𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑝𝑝𝑋𝑋|𝑘𝑘�
𝐕𝐕��𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑝𝑝𝑋𝑋|𝑘𝑘�
𝐗𝐗�𝜎𝜎(𝑘𝑘 +𝐻𝐻𝑧𝑧𝑋𝑋|𝑘𝑘)

⋮
𝐗𝐗�𝜎𝜎�𝑘𝑘 +𝐻𝐻𝑝𝑝𝑋𝑋|𝑘𝑘�⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 

（5.93） 

と表すことができる．ここで𝑘𝑘ステップ⽬の時刻における 1 ステップ⽬から𝐻𝐻𝑢𝑢𝑋𝑋ステップま
での未来の⼊⼒変化量𝚫𝚫𝚴𝚴�𝑋𝑋(𝑘𝑘)を 

 𝚫𝚫𝚴𝚴�𝑋𝑋(𝑘𝑘) =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡

𝚫𝚫𝛎𝛎�𝑦𝑦𝑋𝑋0(𝑘𝑘|𝑘𝑘)
⋮

𝚫𝚫𝛎𝛎�𝑦𝑦𝑋𝑋0(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑢𝑢𝑋𝑋 − 1|𝑘𝑘)
𝚫𝚫𝛎𝛎�𝑦𝑦𝑋𝑋1(𝑘𝑘|𝑘𝑘)

⋮
𝚫𝚫𝛎𝛎�𝑦𝑦𝑋𝑋1(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑢𝑢𝑋𝑋 − 1|𝑘𝑘)⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 （5.94） 

と定義し，同様に，𝑘𝑘ステップ目の時刻における𝐻𝐻𝑧𝑧𝑋𝑋から𝐻𝐻𝑝𝑝𝑋𝑋ステップまでの⽬標位値および
⽬標速度までの参照軌道𝐑𝐑𝑋𝑋(𝑘𝑘)は 

 𝐑𝐑𝑋𝑋(𝑘𝑘) =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡𝐫𝐫𝑟𝑟𝑋𝑋

(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑧𝑧𝑋𝑋|𝑘𝑘)
𝐫𝐫𝑟𝑟𝑟𝑟(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑧𝑧𝑋𝑋|𝑘𝑘)

⋮
𝐫𝐫𝑟𝑟𝑋𝑋�𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑝𝑝𝑋𝑋|𝑘𝑘�
𝐫𝐫𝑟𝑟𝑟𝑟�𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑝𝑝𝑋𝑋|𝑘𝑘�

𝟎𝟎3×1
⋮

𝟎𝟎3×1 ⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 （5.95） 

と表すことができる．よって，式（5.90）の評価関数𝑉𝑉𝑋𝑋(𝑘𝑘)は 
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 𝑉𝑉𝑋𝑋(𝑘𝑘) = �𝐗𝐗�𝑦𝑦𝑋𝑋(𝑘𝑘)−𝐑𝐑𝑋𝑋(𝑘𝑘)�T𝐐𝐐𝑌𝑌𝑋𝑋�𝐗𝐗�𝑦𝑦𝑋𝑋(𝑘𝑘)− 𝐑𝐑𝑋𝑋(𝑘𝑘)� + 𝚫𝚫𝚴𝚴�𝑋𝑋T(𝑘𝑘)𝐑𝐑𝛮𝛮𝑋𝑋𝚫𝚫𝚴𝚴�𝑋𝑋(𝑘𝑘) （5.96） 

と表すことができる．ここで，𝐐𝐐𝑌𝑌𝑋𝑋，𝐑𝐑𝛮𝛮𝑋𝑋は重み⾏列であり， 

 𝐐𝐐𝑌𝑌𝑋𝑋 = diag �𝐪𝐪𝑌𝑌𝑋𝑋(𝐻𝐻𝑧𝑧𝑋𝑋),⋯ ,𝐪𝐪𝑌𝑌𝑋𝑋�𝐻𝐻𝑝𝑝𝑋𝑋�,𝐪𝐪𝜎𝜎(𝐻𝐻𝑧𝑧𝑋𝑋),⋯ ,𝐪𝐪𝜎𝜎𝑋𝑋�𝐻𝐻𝑝𝑝𝑋𝑋�� （5.97） 

 𝐑𝐑𝑌𝑌𝑋𝑋 = diag�𝐫𝐫𝑈𝑈𝑋𝑋0(0),⋯ , 𝐫𝐫𝑈𝑈𝑋𝑋0(𝐻𝐻𝑢𝑢𝑋𝑋 − 1), 𝐫𝐫𝑈𝑈𝑋𝑋1(0),⋯ , 𝐫𝐫𝑈𝑈𝑋𝑋1(𝐻𝐻𝑢𝑢𝑋𝑋 − 1)� （5.98） 

で定義される．上式のように，各ステップにおいて重み⾏列を変更することが可能だが，本
論⽂においては，各ステップで重み⾏列を変更しないで調整を⾏った．また，位置に関する
参照軌道𝐫𝐫𝑟𝑟𝑋𝑋および速度に関する参照軌道𝐫𝐫𝑟𝑟𝑟𝑟は次式で示される指数関数を設定した． 

 𝐫𝐫𝑟𝑟𝑋𝑋(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘) = 𝐗𝐗𝑐𝑐 − 𝑒𝑒−
∆𝑡𝑡
𝑇𝑇𝑅𝑅𝑋𝑋

𝑖𝑖�𝐗𝐗𝑐𝑐 − 𝐗𝐗(𝑘𝑘)� （5.99） 

 𝐫𝐫𝑟𝑟𝑟𝑟(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘) =
1
𝑇𝑇𝑅𝑅𝑋𝑋

𝑒𝑒−
∆𝑡𝑡
𝑇𝑇𝑅𝑅𝑋𝑋

𝑖𝑖�𝐗𝐗𝑐𝑐 − 𝐗𝐗(𝑘𝑘)� （5.100） 

∆𝑑𝑑はサンプリング周期，𝑇𝑇𝑅𝑅𝑋𝑋は参照軌道の時定数，𝐗𝐗𝑐𝑐は⽬標値であり，これらを含む制御器
に⽤いた調整パラメータを表 5.4 に示す．以上により導かれた式（5.96）の評価関数を解い
て得られた⼊⼒𝚫𝚫𝚴𝚴�𝑋𝑋に対して実際に制御⼊⼒に⽤いるのは𝑘𝑘ステップ⽬の時刻における制御
⼊⼒のみであるので 

 �𝚫𝚫𝛎𝛎
�𝑦𝑦𝑋𝑋0(𝑘𝑘|𝑘𝑘)

𝚫𝚫𝛎𝛎�𝑦𝑦𝑋𝑋1(𝑘𝑘|𝑘𝑘)� = 𝐋𝐋𝑢𝑢𝑋𝑋𝚫𝚫𝚴𝚴�𝑋𝑋(𝑘𝑘) （5.100） 

 𝐋𝐋𝑢𝑢𝑋𝑋 = �𝐈𝐈3×3 𝟎𝟎3×3 ⋯ 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 ⋯ 𝟎𝟎3×3
𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 ⋯ 𝟎𝟎3×3 𝐈𝐈3×3 𝟎𝟎3×3 ⋯ 𝟎𝟎3×3

� （5.101） 

となる．したがって，ある𝑘𝑘ステップ⽬の時刻における制御⼊⼒𝛎𝛎𝑦𝑦𝑋𝑋0(𝑘𝑘)，𝛎𝛎𝑦𝑦𝑋𝑋1(𝑘𝑘)は，次式で
表現される． 

 �𝛎𝛎𝑦𝑦𝑋𝑋0
(𝑘𝑘)

𝛎𝛎𝑦𝑦𝑋𝑋1(𝑘𝑘)� = �∆𝛎𝛎
�𝑦𝑦𝑋𝑋0(𝑘𝑘|𝑘𝑘)

∆𝛎𝛎�𝑦𝑦𝑋𝑋1(𝑘𝑘|𝑘𝑘)�+ �𝛎𝛎𝑦𝑦𝑋𝑋0
(𝑘𝑘 − 1)

𝛎𝛎𝑦𝑦𝑋𝑋1(𝑘𝑘 − 1)� （5.102） 

最終的に EMPC で求められる制御⼊⼒𝛎𝛎𝑋𝑋は 

 𝛎𝛎𝑋𝑋 = 𝛎𝛎𝑦𝑦𝑋𝑋0(𝑘𝑘) + 𝛎𝛎𝑦𝑦𝑋𝑋1(𝑘𝑘) （5.103） 

となる．図 5.30 に EMPC を⽤いた制御器による並進制御器のブロック線図を示す． 
 図 5.31 はロバスト安定性の解析結果である．EMPC は MPC と同様に逐次最適化問題を解
くことで制御⼊⼒を決定する．⼀般的に対象の運動モデルが線形時不変モデルで表される
場合において，拘束条件下で最適化を得るには動的計画法や内点法など様々な数値計算⽅
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を⽤いられる．しかし，線形時不変モデルにおいて拘束条件がない場合であれば，評価関数
は二次形式であるため，最適解は簡単に解析的に得ることができる．よって，拘束条件の範
囲で⼊⼒や状態量が推移すると仮定し，𝜇𝜇解析よるロバスト安定性の解析を⾏った．図 5.31

は対象の周波数領域において，構造化特異値𝜇𝜇が 1 以下を示しており，ロバスト安定性を満
足していることが確認できる． 
 

表 5.4 拡張モデル予測制御のパラメータ 

Sampling time ∆𝑑𝑑 [s] 2.0 × 10−2 

Time constant 𝑇𝑇𝑅𝑅𝑋𝑋 [s] 3.0 

Predictive horizon 𝐻𝐻𝑝𝑝𝑋𝑋 10 

Control horizon 𝐻𝐻𝑢𝑢𝑋𝑋 5.0 

Window parameter 𝐻𝐻𝑧𝑧𝑋𝑋 1.0 

Weighting matrix 𝐪𝐪𝑌𝑌𝑋𝑋(𝑖𝑖) 𝑖𝑖 = 𝐻𝐻𝑧𝑧𝑋𝑋 ,𝐻𝐻𝑧𝑧𝑋𝑋 + 1 … ,𝐻𝐻𝑝𝑝𝑋𝑋 

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡
1.0 0 0 0 0 0
0 1.0 0 0 0 0
0 0 1.0 0 0 0
0 0 0 3.0 0 0
0 0 0 0 3.0 0
0 0 0 0 0 3.0⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 

Weighting matrix 𝐪𝐪𝜎𝜎𝑋𝑋(𝑖𝑖) 𝑖𝑖 = 𝐻𝐻𝑧𝑧𝑋𝑋,𝐻𝐻𝑧𝑧𝑋𝑋 + 1, … ,𝐻𝐻𝑝𝑝𝑋𝑋 �
1.0 0 0
0 1.0 0
0 0 1.0

� 

Weighting matrix 𝐫𝐫𝑈𝑈𝑋𝑋0(𝑖𝑖) 𝑖𝑖 = 0,1, … ,𝐻𝐻𝑢𝑢𝑋𝑋 �
5.0 × 102 0 0

0 5.0 × 102 0
0 0 1.0 × 102

� 

Weighting matrix 𝐫𝐫𝑈𝑈𝑋𝑋1(𝑖𝑖) 𝑖𝑖 = 0,1, … ,𝐻𝐻𝑢𝑢𝑋𝑋 �
1.5 × 103 0 0

0 1.0 × 103 0
0 0 1.0 × 103

� 

Switching hyperplane 𝐬𝐬𝑦𝑦𝑋𝑋 �
1.0 0 0 2.0 0 0
0 1.0 0 0 2.0 0
0 0 1.0 0 0 2.0

� 

 

 
図 5.30 EMPC を⽤いた並進制御器のブロック線図 
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図 5.31 EMPC を⽤いた並進制御器のロバスト安定性 
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5．2．2 回転制御器 

 回転制御器では，並進制御器で⽣成された⼊⼒𝐅𝐅𝑦𝑦に応じて姿勢の指令値を決定する．決定
した指令値から姿勢を実現するための⼊⼒モーメント𝐌𝐌𝑦𝑦を⽣成する．回転制御器は並進制
御器と同様にダイナミックインバージョン法を⽤いて線形化され，⾮線形項はオブザーバ
を⽤いて推定される．次章より回転制御器の各処理項⽬に関して解説を⾏う． 

 

5．2．2．1 オイラー⾓指令値の⽣成 

QTW-UAV の回転制御器ではオイラー⾓指令値 

 𝐄𝐄𝑐𝑐 = �
𝛷𝛷𝑐𝑐
𝛩𝛩𝑐𝑐
𝛹𝛹𝑐𝑐
� （5.104） 

にしたがって姿勢⾓が制御される． 

 

図 5.32 ⼊⼒𝐅𝐅𝑦𝑦によるロール⾓の指令𝛷𝛷𝑐𝑐 

 

QTW-UAV は慣性座標系で表される並進制御系で与えられる制御⼊⼒ベクトル𝐅𝐅𝑦𝑦を実現
できない場合がある．たとえば，QTW-UAV は機体座標系における機体𝑌𝑌𝐵𝐵軸⽅向に発⽣させ
るアクチュエータを搭載していない．したがって，回転制御器によって機体をローリングさ
せて，𝑌𝑌𝐵𝐵軸⽅向にプロペラの推⼒を傾けることで，𝑌𝑌𝐵𝐵軸⽅向の⼒を実現する．また，フラッ
ペロンによる偏向推⼒は，プロペラによる推⼒に比較して⼩さいため，推⼒ベクトル𝐅𝐅𝑦𝑦の⽅
向とプロペラの推⼒⽅向が⼀致するようにティルト⾓を傾ける．すなわち，並進制御器で⽣
成された⼊⼒𝐅𝐅𝑦𝑦から，ロール⾓𝛷𝛷の指令値𝛷𝛷𝑐𝑐とティルト⾓𝛏𝛏の指令値𝜉𝜉𝑐𝑐を決定する．⽅位⾓𝛹𝛹

𝑍𝑍𝐵𝐵 

𝑌𝑌𝐵𝐵 𝑋𝑋𝐵𝐵 𝐹𝐹𝑦𝑦𝑡𝑡 

𝐹𝐹𝑦𝑦𝑧𝑧 

𝐹𝐹𝑦𝑦𝑦𝑦 

𝜉𝜉𝑐𝑐 𝜙𝜙𝑐𝑐 

𝑭𝑭𝑦𝑦 
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の指令値𝛹𝛹𝑐𝑐は他の誘導側を⽤いて決定し，ピッチ⾓𝛩𝛩の指令値𝛩𝛩𝑐𝑐は 0°に固定される．ロール
⾓𝛷𝛷の指令値𝛷𝛷𝑐𝑐は制御⼊⼒ベクトル𝐅𝐅𝑦𝑦 = [𝐹𝐹𝑦𝑦𝑡𝑡 𝐹𝐹𝑦𝑦𝑦𝑦 𝐹𝐹𝑦𝑦𝑧𝑧]Tによって次式のように求められ
る． 

 𝛷𝛷𝑐𝑐 = tan−1 �
𝐹𝐹𝑦𝑦𝑡𝑡 sin𝛹𝛹 − 𝐹𝐹𝑦𝑦𝑦𝑦 cos𝛹𝛹

𝐹𝐹𝑦𝑦𝑧𝑧
� （5.105） 

またティルト⾓指令値𝜉𝜉𝑐𝑐は 

 𝜉𝜉𝑐𝑐 = cos−1 �
𝐹𝐹𝑦𝑦𝑡𝑡 cos𝛹𝛹 + 𝐹𝐹𝑦𝑦𝑦𝑦 sin𝛹𝛹

‖𝐅𝐅𝑦𝑦‖2
� （5.106） 

となる． 

 

5．2．2．2 ダイナミックインバージョン法による線形化 

並進制御器と同様にダイナミックインバージョン法を⽤いた線形化⼿法について解説す
る．先ず，QTW-UAV のオイラー⾓𝐄𝐄 = [𝛷𝛷 𝛩𝛩 𝛹𝛹]Tの 2 階微分を考える．オイラー⾓𝐄𝐄の 2

階微分は，キネマティクス⾏列𝐂𝐂𝐸𝐸
𝑃𝑃 𝐵𝐵⁄ と⾓速度ベクトル𝛚𝛚を⽤いて次式によって表される． 

 �̈�𝐄 = �̇�𝐂𝐸𝐸
𝑃𝑃 𝐵𝐵⁄ (𝐄𝐄)𝛚𝛚+ 𝐂𝐂𝐸𝐸

𝑃𝑃 𝐵𝐵⁄ (𝐄𝐄)�̇�𝛚 （5.107） 

ここで，キネマティクス⾏列𝐂𝐂𝐸𝐸
𝑃𝑃 𝐵𝐵⁄ は次式で示される． 

 𝐂𝐂𝐸𝐸
𝑃𝑃 𝐵𝐵⁄ (𝐄𝐄) =  �

1 sin𝛷𝛷 tan𝛩𝛩 cos𝛷𝛷 tan𝛩𝛩
0 cos𝛷𝛷 − sin𝛷𝛷
0 sin𝛷𝛷 cos𝛩𝛩⁄ cos𝛷𝛷 cos𝛩𝛩⁄

� （5.108） 

また，式（5.108）の微分�̇�𝐂𝐸𝐸
𝑃𝑃 𝐵𝐵⁄ は次式となる． 

 𝐂𝐂𝐸𝐸
𝑃𝑃 𝐵𝐵⁄ (𝐄𝐄) =  

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡ 0 �̇�𝛷 cos𝛷𝛷 tan𝛩𝛩 −�̇�𝛷 sin𝛷𝛷 tan𝛩𝛩

+�̇�𝛩 sin𝛷𝛷 cos2 𝛩𝛩⁄ +�̇�𝛩 cos𝛷𝛷 cos2 𝛩𝛩⁄

0 −�̇�𝛷 sin𝛷𝛷 −�̇�𝛷 cos𝛷𝛷

0 �̇�𝛷 cos𝛷𝛷 cos𝛩𝛩⁄ −�̇�𝛷 sin𝛷𝛷 cos𝛩𝛩⁄
+�̇�𝛩 sin𝛷𝛷 sin𝛩𝛩 cos2 𝛩𝛩⁄ +�̇�𝛩 cos𝛷𝛷 sin𝛩𝛩 cos2 𝛩𝛩⁄ ⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 （5.109） 

式（5.107）における速度の微分�̇�𝐯に，式（5.2）を代⼊するとオイラー⾓𝐄𝐄の 2 階微分は次の
ように表すことができる． 

 �̈�𝐄 = �̇�𝐂𝐸𝐸
𝑃𝑃 𝐵𝐵⁄ (𝐄𝐄)𝛚𝛚+ 𝐂𝐂𝐸𝐸

𝑃𝑃 𝐵𝐵⁄ (𝐄𝐄)𝐣𝐣−1{−𝛚𝛚�𝐣𝐣𝛚𝛚+ 𝐌𝐌𝑎𝑎(𝛼𝛼, 𝛏𝛏)} + 𝐂𝐂𝐸𝐸
𝑃𝑃 𝐵𝐵⁄ (𝐄𝐄)𝐣𝐣−1𝐌𝐌𝑦𝑦 （5.110） 

ここで，𝐌𝐌𝑦𝑦は機体座標系における⼊⼒のモーメントベクトルで，次式の関係がある． 

 𝐌𝐌𝑦𝑦 = 𝐌𝐌𝑢𝑢(𝛏𝛏) = �
𝑀𝑀𝑦𝑦𝑋𝑋
𝑀𝑀𝑦𝑦𝑌𝑌
𝑀𝑀𝑦𝑦𝑑𝑑

� （5.111） 

式（5.110）の空気⼒などの⾮線形項を 
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 𝐙𝐙𝐸𝐸1 = �̇�𝐂𝐸𝐸
𝑃𝑃 𝐵𝐵⁄ (𝐄𝐄)𝛚𝛚+ 𝐂𝐂𝐸𝐸

𝑃𝑃 𝐵𝐵⁄ (𝐄𝐄)𝐣𝐣−1{−𝛚𝛚�𝐣𝐣𝛚𝛚+ 𝐌𝐌𝑎𝑎(𝛼𝛼, 𝛏𝛏)} （5.112） 

と変数𝐙𝐙𝐸𝐸1 = [𝑍𝑍𝛷𝛷1 𝑍𝑍𝛩𝛩1 𝑍𝑍𝛹𝛹1]Tに置き換え，⼊⼒のモーメントにかかる係数を 

 𝐆𝐆𝐸𝐸 = 𝐂𝐂𝐸𝐸
𝑃𝑃 𝐵𝐵⁄ (𝐄𝐄)𝐣𝐣−1 （5.113） 

とすると式（5.110）は 

 �̈�𝐄 = 𝐙𝐙𝐸𝐸1 + 𝐆𝐆𝐸𝐸𝐌𝐌𝑦𝑦 （5.114） 

と表せる．ここで，⼊⼒モーメント𝐌𝐌𝑦𝑦を⾮線形項𝐙𝐙𝐸𝐸1と新たな線形化されたシステムの⼊⼒
𝛎𝛎𝐸𝐸を⽤いて次式のように定義する． 

 𝐌𝐌𝑦𝑦 = 𝐆𝐆𝐸𝐸−1(−𝐙𝐙𝐸𝐸1 + 𝛎𝛎𝐸𝐸) （5.115） 

ここで，𝐆𝐆𝐸𝐸は正則な⾏列で逆⾏列が存在するものとする．式（5.115）で定義された⼊⼒を
式（5.114）で表された運動に印加すると 

 �̈�𝐄 = 𝐙𝐙𝐸𝐸1 + 𝐆𝐆𝐸𝐸�𝐆𝐆𝐸𝐸−1(−𝐙𝐙𝐸𝐸1 + 𝛎𝛎𝐸𝐸)�  

 �̈�𝐗 = 𝛎𝛎𝐸𝐸 （5.116） 

となり，⾮線形な運動⽅程式を線形化することができる．式（5.116）は，新たな⼊⼒𝛎𝛎𝐸𝐸に
よって運動が決定する⾮常に単純なシステムとなるが，⾮線形項𝐙𝐙𝐸𝐸1に含まれる空気抵抗等，
システムの減衰項となる要素や高翼機などにみられる上反⾓効果などの復元⼒等のすべて
⼒を打消すことになる．それら減衰項や復元⼒として考えられる要素もすべて⼊⼒で打ち
消すことは，不必要な⼊⼒の増大を招く懸念もある．そこで，設計者の設定できる仮想の空
気抵抗として減衰係数⾏列𝐝𝐝𝐸𝐸，仮想の復元⼒として復元係数⾏列𝐫𝐫𝐸𝐸を新たに⼊⼒に設定し，
式（5.114）に印加される⼊⼒を次式とする． 

 𝐌𝐌𝑦𝑦 = 𝐆𝐆𝐸𝐸−1�−𝐙𝐙𝐸𝐸1 − 𝐝𝐝𝐸𝐸�̇�𝐄 − 𝐫𝐫𝐸𝐸𝐄𝐄 + 𝛎𝛎𝐸𝐸� （5.117） 

式（5.117）で定義された⼊⼒による線形化された運動は 

 �̈�𝐄 = 𝐙𝐙𝐸𝐸1 + 𝐆𝐆𝐸𝐸 �𝐆𝐆𝐸𝐸−1�−𝐙𝐙𝐸𝐸1 − 𝐝𝐝𝐸𝐸�̇�𝐄 − 𝐫𝐫𝐸𝐸𝐄𝐄+ 𝛎𝛎𝐸𝐸��  

 �̈�𝐗 = −𝐝𝐝𝐸𝐸�̇�𝐄 − 𝐫𝐫𝐸𝐸𝐄𝐄 + 𝛎𝛎𝐸𝐸 （5.118） 
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と表すことができる．ここで，減衰係数⾏列𝐝𝐝𝐸𝐸は，⾮対⾓要素がすべて 0 の対⾓⾏列であ
り，次式で表すことができる． 

 𝐝𝐝𝐸𝐸 = diag(𝑑𝑑𝛷𝛷,𝑑𝑑𝛩𝛩 ,𝑑𝑑𝛹𝛹) （5.119） 

また，復元係数⾏列𝐫𝐫𝐸𝐸も⾮対⾓要素がすべて 0 の対⾓⾏列であり，次式で表すことができ
る． 

 𝐫𝐫𝐸𝐸 = diag(𝑟𝑟𝛷𝛷, 𝑟𝑟𝛩𝛩 , 𝑟𝑟𝛹𝛹) （5.120） 

前述した通り，減衰係数⾏列𝐝𝐝𝐸𝐸や復元係数⾏列𝐫𝐫𝐸𝐸の設定は，制御⼊⼒が不要に過大となるの
を防ぐために設定する．例えば，空気抵抗が⾮常に⼩さい場合に𝐝𝐝𝐸𝐸をすべて 0 に設定する
など，設計者の判断によって自由に決定することが可能である．このように我々が提案する
⼿法は，設計者が概括的に減衰係数⾏列𝐝𝐝𝐸𝐸と復元係数⾏列𝐫𝐫𝐸𝐸を決定することで制御器を設
計することが可能となる． 

以上によって，⾮線形の回転運動⽅程式は線形化された．ただし，このように⼊⼒によっ
て⾮線形項𝐙𝐙𝐸𝐸1を打消すには，式（5.112）に示されるように機体の姿勢⾓や迎⾓などから空
気⼒などを計算する必要がある．迎⾓を計測するには，5 孔ピトー管などの計測器の搭載が
必要であるが，ペイロードの余裕が少ない⼩型の UAV などでは搭載できない場合もある．
また，⾮線形項𝐙𝐙𝐸𝐸1は姿勢⾓や迎⾓などの複数のセンサによって得られて計測値を⽤いて計
算されるため，誤差の伝搬によって真値と大きく乖離する恐れもある．そこで我々は，⾮線
形項𝐙𝐙𝐸𝐸1を DAC オブザーバによって推定する⼿法を提案する． 

 

5．2．2．3 オブザーバを⽤いた⾮線形項の推定 

 QTW-UAV の回転運動の⾮線形項𝐙𝐙𝐸𝐸1は，DAC オブザーバによって推定する．先ず，⾮線
形項𝐙𝐙𝐸𝐸1は，時間に関するスプライン関数と仮定し，次式のように定義する． 

 𝐙𝐙𝐸𝐸1 = 𝐂𝐂𝐸𝐸1𝑑𝑑 + 𝐂𝐂𝐸𝐸0 （5.121） 

 𝐙𝐙𝐸𝐸2 = �̇�𝐙𝐸𝐸1 = 𝐂𝐂𝐸𝐸1 （5.122） 

 𝐙𝐙𝐸𝐸3 = �̇�𝐙𝐸𝐸2 = 𝟎𝟎 （5.123） 

ここで，𝐂𝐂𝐸𝐸1は時間に関する 1 次の係数で，式（5.121）の関係で表せる．𝐂𝐂𝐸𝐸0は時間に関す
る 0 次の係数である． DAC オブザーバはこれらの係数を含んだ⾮線形項𝐙𝐙𝐸𝐸1，𝐙𝐙𝐸𝐸2が直接推
定するため，𝐂𝐂𝐸𝐸0を決める必要はない．𝐙𝐙𝐸𝐸1(0)の初期値は，0 と設定する．ここで，式（5.114）
を⾮線形項の推定値𝐙𝐙�𝐸𝐸1を⽤いて位置の推定値𝐄𝐄�を表すと 
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 𝐄𝐄�̈ = 𝐙𝐙�𝐸𝐸1 + 𝐆𝐆𝐸𝐸𝐌𝐌𝑦𝑦 + 𝐋𝐋𝐸𝐸2�𝐘𝐘𝐸𝐸𝑚𝑚 − 𝐘𝐘�𝐸𝐸� （5.124） 

と表すことができる．上式において，𝐋𝐋𝐸𝐸2はオブザーバゲイン，𝐘𝐘𝐸𝐸𝑚𝑚は姿勢⽅位基準装置
（attitude heading reference system: AHRS）と呼ばれる加速度センサやジャイロセンサや地磁
気センサなどから推定された姿勢⾓や⾓速度，添え字 �は推定値を意味しており，𝐘𝐘�𝐸𝐸が出⼒
ベクトルの推定値である．式（5.121）から（5.123）より，DAC オブザーバは次式のように
構成される． 

 
𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
⎣
⎢
⎢
⎢
⎡ 𝐄𝐄
�
𝐄𝐄�̇
𝐙𝐙�𝐸𝐸1
𝐙𝐙�𝐸𝐸2⎦

⎥
⎥
⎥
⎤

= �

𝟎𝟎3×3 𝐈𝐈3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3
𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝐈𝐈3×3 𝟎𝟎3×3
𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝐈𝐈3×3
𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3

�

⎣
⎢
⎢
⎢
⎡ 𝐄𝐄
�
𝐄𝐄�̇
𝐙𝐙�𝐸𝐸1
𝐙𝐙�𝐸𝐸2⎦

⎥
⎥
⎥
⎤

+ �

𝟎𝟎3×3
𝐈𝐈3×3
𝟎𝟎3×3
𝟎𝟎3×3

�𝐆𝐆𝐸𝐸𝐌𝐌𝑦𝑦 + �

𝐋𝐋𝐸𝐸1
𝐋𝐋𝐸𝐸2
𝐋𝐋𝐸𝐸3
𝐋𝐋𝐸𝐸4

� �𝐘𝐘𝐸𝐸𝑚𝑚 − 𝐘𝐘�𝐸𝐸� （5.125） 

 𝐘𝐘�𝐸𝐸 = �𝐈𝐈3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3
𝟎𝟎3×3 𝐈𝐈3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3

�

⎣
⎢
⎢
⎢
⎡ 𝐄𝐄
�
𝐄𝐄�̇
𝐙𝐙�𝐸𝐸1
𝐙𝐙�𝐸𝐸2⎦

⎥
⎥
⎥
⎤
 （5.126） 

 𝐘𝐘𝐸𝐸𝑚𝑚 = �
𝐄𝐄𝑚𝑚
�̇�𝐄𝑚𝑚

� （5.127） 

 式（5.125）から（5.127）で構成された DAC オブザーバのオブザーバゲイン𝐋𝐋𝐸𝐸 =
[𝐋𝐋𝐸𝐸1 𝐋𝐋𝐸𝐸2 𝐋𝐋𝐸𝐸3 𝐋𝐋𝐸𝐸4]Tは，式（5.125）から（5.127）の双対システムに対し，最適レギュレー
タ問題で知られる次式の評価関数𝑉𝑉𝑙𝑙𝐸𝐸を最⼩化するように決定する． 

 𝑉𝑉𝑙𝑙𝐸𝐸 =
1
2� �𝐱𝐱𝑙𝑙𝐸𝐸T (𝑑𝑑)𝐐𝐐𝑙𝑙𝐸𝐸𝐱𝐱𝑙𝑙𝐸𝐸(𝑑𝑑) + 𝐮𝐮𝑙𝑙𝐸𝐸T (𝑑𝑑)𝐑𝐑𝑙𝑙𝐸𝐸𝐮𝐮𝑙𝑙𝐸𝐸(𝑑𝑑)�

∞

0
𝑑𝑑𝑑𝑑 （5.128） 

ここで，𝐐𝐐𝑙𝑙𝐸𝐸および𝐑𝐑𝑙𝑙𝐸𝐸は重み⾏列であり，𝐐𝐐𝑙𝑙𝐸𝐸 ∈ 𝐑𝐑12×12の半正定値対称⾏列，𝐑𝐑𝑙𝑙𝐸𝐸 ∈ 𝐑𝐑6×6の正
定値対称⾏列とする．式（5.128）の評価関数を最⼩化するオブザーバゲイン𝐋𝐋𝐸𝐸は， 

 𝐋𝐋𝐸𝐸 = �𝐑𝐑𝑙𝑙𝐸𝐸𝐁𝐁𝑙𝑙𝐸𝐸T 𝐏𝐏𝑙𝑙𝐸𝐸�
T （5.129） 

で表される．𝐁𝐁𝑙𝑙𝐸𝐸は式（5.126）より 

 𝐁𝐁𝑙𝑙𝐸𝐸 = �

𝐈𝐈3×3 𝟎𝟎3×3
𝟎𝟎3×3 𝐈𝐈3×3
𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3
𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3

� （5.130） 

となる．また，式（5.41）の𝐏𝐏𝑙𝑙𝐸𝐸はリカッチ代数⽅程式 

 𝐀𝐀𝑙𝑙𝐸𝐸
T 𝐏𝐏𝑙𝑙𝐸𝐸 + 𝐏𝐏𝑙𝑙𝐸𝐸𝐀𝐀𝑙𝑙𝐸𝐸 − 𝐏𝐏𝑙𝑙𝐸𝐸𝐁𝐁𝑙𝑙𝐸𝐸𝐑𝐑𝑙𝑙𝐸𝐸−1𝐁𝐁𝑙𝑙𝐸𝐸T 𝐏𝐏𝑙𝑙𝐸𝐸 + 𝐐𝐐𝑙𝑙𝐸𝐸 = 𝟎𝟎 （5.131） 
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を満たす，𝐏𝐏𝑙𝑙𝐸𝐸 ∈ 𝐑𝐑12×12の正定値対称⾏列である．本論⽂では，LQR を⽤いてオブザーバゲ
イン𝐋𝐋𝐸𝐸を決定したが，可観測システムである式（5.125）から（5.127）は，極配置法やカル
マンフィルタなどを⽤いてゲインを決定することも可能である．以上のように設計したオ
ブザーバによって⾮線形項𝐙𝐙�𝐸𝐸1が正しく推定されると仮定（𝐙𝐙𝐸𝐸1 = 𝐙𝐙�𝐸𝐸1）し，式（5.117）をシ
ステムに⾮線形なシステム式（5.114）に印加すると 

 �̈�𝐄 = 𝐙𝐙𝐸𝐸1 + 𝐆𝐆𝐸𝐸 �𝐆𝐆𝐸𝐸−1�−𝐙𝐙�𝐸𝐸1 − 𝐝𝐝𝐸𝐸�̇�𝐄 − 𝐫𝐫𝐸𝐸𝐄𝐄+ 𝛎𝛎𝐸𝐸��  

 �̈�𝐗 = −𝐝𝐝𝐸𝐸�̇�𝐄 − 𝐫𝐫𝐸𝐸𝐄𝐄 + 𝛎𝛎𝐸𝐸 （5.132） 

なり，線形化されたシステムが得られた．しかし，本節の冒頭でも述べたようにアクチュ
エータの⼊⼒の遅延や誤差，⾮線形項𝐙𝐙�𝐸𝐸1の推定誤差などによって，必ず以下のような線形
化誤差𝚫𝚫𝐸𝐸を含むシステムとなる． 

 �̈�𝐄 = −𝐝𝐝𝐸𝐸�̇�𝐄 − 𝐫𝐫𝐸𝐸𝐄𝐄 + 𝛎𝛎𝐸𝐸 + 𝚫𝚫𝐸𝐸 （5.133） 

よって，回転制御器は線形化誤差𝚫𝚫𝐸𝐸を含む上式のシステムに対しても要求された性能を満
足できるようなロバスト性が求められる．我々は，これら線形化誤差𝚫𝚫𝐸𝐸を含むシステムに
対して制御性能を満足できるような制御器として，𝐻𝐻∞制御理論，𝜇𝜇設計法を⽤いた⼿法を提
案してきた[Masuda19，Masuda18]．次節以降では，これらの提案してきた⼿法による制御器
の設計⽅法について解説するとともに，新たに提案した拡張モデル予測制御を適⽤した制
御器について解説し，最終的に制御性能を数値シミュレーションによって比較を⾏う． 
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5．2．2．4 不確かさを含むプラントの設計 

前節では，DAC オブザーバを⽤いて⾮線形項𝐙𝐙�𝐸𝐸1を推定し，制御対象の⾮線形な運動を線
形化する⽅法について解説した． ただし，前述した通り，アクチュエータの精度や観測ノ
イズなどの影響により，⾮線形項を除去することは不可能であり，線形化された運動は式
（5.133）のように線形化誤差𝚫𝚫𝐸𝐸による不確実性が含まれる．本節では，この不確実性を含
むプラントの設計を⾏い，次節以降，この不確実性を含むプラントに対して，𝐻𝐻∞制御理論
や𝜇𝜇設計法を⽤いて制御器の設計を⾏う． 

まず，式（5.133）で表される線形化誤差𝚫𝚫𝐸𝐸による不確実性は，線形化された運動のパラ
メータ，慣性モーメント，減衰係数，復元係数，⼊⼒に作⽤すると仮定する．線形化された
システムの仮想的な慣性モーメント𝐣𝐣𝑦𝑦，減衰係数⾏列𝐝𝐝𝐸𝐸，復元係数⾏列𝐫𝐫𝐸𝐸，⼊⼒ゲイン𝐤𝐤𝜈𝜈𝐸𝐸
の各パラメータの変動範囲は既知であり，最大値と最⼩値を次のように定義する． 

 𝐣𝐣𝑦𝑦𝐿𝐿 ≤ 𝐣𝐣𝑦𝑦 ≤ 𝐣𝐣𝑦𝑦𝐻𝐻 （5.134） 

 𝐝𝐝𝐸𝐸𝐿𝐿 ≤ 𝐝𝐝𝐸𝐸 ≤ 𝐝𝐝𝐸𝐸𝐻𝐻 （5.135） 

 𝐫𝐫𝐸𝐸𝐿𝐿 ≤ 𝐫𝐫𝐸𝐸 ≤ 𝐫𝐫𝐸𝐸𝐻𝐻 （5.136） 

 𝐤𝐤𝜈𝜈𝐸𝐸𝐿𝐿 ≤ 𝐤𝐤𝜈𝜈𝐸𝐸 ≤ 𝐤𝐤𝜈𝜈𝐸𝐸𝐻𝐻 （5.137） 

ここで，減衰係数⾏列𝐝𝐝𝑋𝑋と復元係数⾏列𝐫𝐫𝐸𝐸の変動の中心は公称値と⼀致し，線形化された
システムの仮想的な慣性モーメント𝐣𝐣𝑦𝑦と⼊⼒ゲイン𝐤𝐤𝜈𝜈𝑋𝑋の摂動の中心は𝐈𝐈3×3となるように次
式のように定義される． 

 𝐣𝐣𝑦𝑦 = 𝐈𝐈3×3 = (𝐣𝐣𝑦𝑦𝐿𝐿 + 𝐣𝐣𝑦𝑦𝐻𝐻) 2⁄  （5.138） 

 𝐝𝐝𝐸𝐸 = (𝐝𝐝𝐸𝐸𝐿𝐿 + 𝐝𝐝𝐸𝐸𝐻𝐻) 2⁄  （5.139） 

 𝐫𝐫𝐸𝐸 = (𝐫𝐫𝐸𝐸𝐿𝐿 + 𝐫𝐫𝐸𝐸𝐻𝐻) 2⁄  （5.140） 

 𝐤𝐤𝜈𝜈𝐸𝐸 = 𝐈𝐈3×3 = �𝐤𝐤𝜈𝜈𝐸𝐸𝐿𝐿 + 𝐤𝐤𝜈𝜈𝐸𝐸𝐻𝐻� 2⁄  （5.141） 

各パラメータの変動は 

 𝚫𝚫𝑗𝑗𝑦𝑦 = (𝐣𝐣𝑦𝑦𝐻𝐻 − 𝐣𝐣𝑦𝑦𝐿𝐿) 2⁄  （5.142） 
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 𝚫𝚫𝑦𝑦𝐸𝐸 = (𝐝𝐝𝐸𝐸𝐻𝐻 − 𝐝𝐝𝐸𝐸𝐿𝐿) 2⁄  （5.143） 

 𝚫𝚫𝑟𝑟𝐸𝐸 = (𝐫𝐫𝐸𝐸𝐻𝐻 − 𝐫𝐫𝐸𝐸𝐿𝐿) 2⁄  （5.144） 

 𝚫𝚫𝜈𝜈𝐸𝐸 = �𝐤𝐤𝜈𝜈𝐸𝐸𝐻𝐻 − 𝐤𝐤𝜈𝜈𝐸𝐸𝐿𝐿� 2⁄  （5.145） 

と表すことができるので，変動を含む各パラメータは 

 𝐣𝐣𝑃𝑃 = 𝐈𝐈3×3 + 𝛅𝛅𝑗𝑗𝑦𝑦𝐸𝐸𝚫𝚫𝑗𝑗𝑦𝑦 （5.146） 

 𝐝𝐝𝑃𝑃𝐸𝐸 = 𝐝𝐝𝐸𝐸 + 𝛅𝛅𝑦𝑦𝐸𝐸𝚫𝚫𝑦𝑦𝐸𝐸 （5.147） 

 𝐫𝐫𝑃𝑃𝐸𝐸 = 𝐫𝐫𝐸𝐸 + 𝛅𝛅𝑟𝑟𝐸𝐸𝚫𝚫𝑟𝑟𝐸𝐸 （5.148） 

 𝐤𝐤𝑃𝑃𝜈𝜈𝐸𝐸 = 𝐈𝐈3×3 + 𝛅𝛅𝜈𝜈𝐸𝐸𝚫𝚫𝜈𝜈𝐸𝐸 （5.149） 

ここで， 𝛅𝛅𝑖𝑖𝐸𝐸(𝑖𝑖 = 𝑗𝑗𝑛𝑛,𝑑𝑑, 𝑟𝑟, 𝜈𝜈)は， �𝛅𝛅𝑖𝑖𝐸𝐸�∞ ≦ 1，(𝑖𝑖 = 𝑗𝑗𝑛𝑛,𝑑𝑑, 𝑟𝑟, 𝜈𝜈)を満たす，正規化された変動であ
る．式（5.146）から（5.149）で示された変動を含む線形モデルのブロック図が図 5.4 で示
される． 

図 5.33 で表現される変動を含むプラントは，外乱⼊⼒𝐰𝐰 = [𝐰𝐰𝐸𝐸1 𝐰𝐰𝐸𝐸2 𝐰𝐰𝐸𝐸3 𝐰𝐰𝐸𝐸4]Tから
評価出⼒𝐳𝐳 = [𝐳𝐳𝐸𝐸1 𝐳𝐳𝐸𝐸2 𝐳𝐳𝐸𝐸3 𝐳𝐳𝐸𝐸4]T  を⽤い，ドイルの記号法に基づき次式のように表すこ
とができる． 

 

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡ �̇�𝐄�̈�𝐄
𝐳𝐳𝐸𝐸1
𝐳𝐳𝐸𝐸2
𝐳𝐳𝐸𝐸3
𝐳𝐳𝐸𝐸4
𝐘𝐘𝐸𝐸1
𝐘𝐘𝐸𝐸2⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

=

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡
𝟎𝟎3×3 𝐈𝐈3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3
−𝐫𝐫𝐸𝐸 −𝐝𝐝𝐸𝐸 −𝐈𝐈3×3 −𝐈𝐈3×3 −𝐈𝐈3×3 𝐈𝐈3×3 𝐈𝐈3×3

−𝚫𝚫𝑗𝑗𝑦𝑦𝐫𝐫𝐸𝐸 −𝚫𝚫𝑗𝑗𝑦𝑦𝐝𝐝𝐸𝐸 −𝚫𝚫𝑗𝑗𝑦𝑦 −𝚫𝚫𝑗𝑗𝑦𝑦 −𝚫𝚫𝑗𝑗𝑦𝑦 𝚫𝚫𝑗𝑗𝑦𝑦 𝚫𝚫𝑗𝑗𝑦𝑦
𝚫𝚫𝑟𝑟𝐸𝐸 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3
𝟎𝟎3×3 𝚫𝚫𝑦𝑦𝐸𝐸 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3
𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝚫𝚫𝜈𝜈𝐸𝐸
𝐈𝐈3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3
𝟎𝟎3×3 𝐈𝐈3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡
𝐄𝐄
�̇�𝐄
𝐰𝐰𝐸𝐸1
𝐰𝐰𝐸𝐸2
𝐰𝐰𝐸𝐸3
𝐰𝐰𝐸𝐸4
𝛎𝛎𝐸𝐸 ⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 （5.150） 

以上によって，線形化された回転運動の変動を含むプラント𝐏𝐏�𝐸𝐸を表すことができた． 

 表 5.5 に本論⽂で扱うパラメータを示す．線形化されたシステムの仮想的な慣性モーメン
ト𝐣𝐣𝑦𝑦，減衰係数⾏列𝐝𝐝𝐸𝐸，復元係数⾏列𝐫𝐫𝐸𝐸，⼊⼒ゲイン𝐤𝐤𝜈𝜈𝐸𝐸は±30%の変動を含むと仮定した．
以上の変動を含むプラント𝐏𝐏�𝐸𝐸と変動を含まないノミナルのプラント𝐏𝐏𝐸𝐸のボード線図を図
5.34 と図 5.35 に示す．図 5.34 は⼊⼒に対する機体姿勢⾓の周波数特性を示しており，パラ
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メータの変動によって±5dB程度，周波数全域で変化することがわかる．また，図 5.35 は⼊
⼒に対する⾓速度の周波数特性を示しており，パラメータの変動によって±5dB程度，周波
数全域で変化することがわかる．以上のように示された変動を含むプラント𝐏𝐏�𝐸𝐸に対し，制御
器を設計する． 

 

 
図 5.33 パラメータ変動を含む QTW-UAV の線形化された運動モデルのブロック線図 

 

 

表 5.5 パラメータ 

Parameters Values Units 

𝐣𝐣𝑦𝑦𝐿𝐿 diag(7.00 × 10−1, 7.00 × 10−1, 7.00 × 10−1) kg ∙ m2 

𝐣𝐣𝑦𝑦𝐻𝐻 diag(1.30, 1.30, 1.30) kg ∙ m2 

𝐝𝐝𝐸𝐸 diag(5.00 × 10−1, 5.00 × 10−1, 5.00 × 10−1) kg ∙ m s⁄  

𝐝𝐝𝐸𝐸𝐿𝐿 diag(3.50 × 10−1, 3.50 × 10−1, 3.50 × 10−1) kg ∙ m s⁄  

𝐝𝐝𝐸𝐸𝐻𝐻 diag(6.50 × 10−1, 6.50 × 10−1, 6.50 × 10−1) kg ∙ m s⁄  

𝐫𝐫𝐸𝐸 diag(5.00 × 10−1, 5.00 × 10−1, 5.00 × 10−1) kg ∙ m s2⁄  

𝐫𝐫𝐸𝐸𝐿𝐿 diag(3.50 × 10−1, 3.50 × 10−1, 3.50 × 10−1) kg ∙ m s2⁄  

𝐫𝐫𝐸𝐸𝐻𝐻 diag(6.50 × 10−1, 6.50 × 10−1, 6.50 × 10−1) kg ∙ m s2⁄  
𝐤𝐤𝜈𝜈𝑋𝑋 diag(1.00, 1.00, 1.00) − 
𝐤𝐤𝜈𝜈𝑋𝑋𝐿𝐿 diag(7.00 × 10−1, 7.00 × 10−1, 7.00 × 10−1) − 
𝐤𝐤𝜈𝜈𝑋𝑋𝐻𝐻 diag(1.30, 1.30, 1.30) − 
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図 5.34 線形化された回転運動のプラントの周波数特性（姿勢⾓） 

 

図 5.35 線形化された回転運動のプラントの周波数特性（⾓速度） 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



144 
 

5．2．2．5 𝐻𝐻∞制御理論を⽤いたフィードバック制御器の設計 

本章では，この不確実性に対して，𝐻𝐻∞制御理論を⽤いて制御性能を保証する⼿法
[Masuda18]について解説する．まず，第 2 章においても解説した通り，𝐻𝐻∞制御理論が扱う
ことができるのは⾮構造的変動のみで，線形化されたシステムの仮想的な慣性モーメント
𝐣𝐣𝑦𝑦，減衰係数⾏列𝐝𝐝𝐸𝐸，復元係数⾏列𝐫𝐫𝐸𝐸，⼊⼒ゲイン𝐤𝐤𝜈𝜈𝐸𝐸などの各々のパラメータ変動を直接
考慮することはできず，式（5.150）のパラメータ変動に対して与えられる伝達関数から制
御器を設計することはできない．よって，𝐻𝐻∞制御理論では，慣性モーメント𝐣𝐣𝑦𝑦，減衰係数⾏
列𝐝𝐝𝐸𝐸，復元係数⾏列𝐫𝐫𝐸𝐸，⼊⼒ゲイン𝐤𝐤𝜈𝜈𝐸𝐸などのパラメータ変動を⼀つの構造的な変動𝚫𝚫𝐸𝐸と考
えて，⼀般化プラントを設計する必要がある．本論⽂では，線形化された回転の運動モデル
の構造的変動𝚫𝚫𝐸𝐸は，乗法的変動と仮定する．不確かさを含む線形化された回転運動のプラ
ント𝐏𝐏�𝐸𝐸は，乗法的変動𝚫𝚫𝐸𝐸によって表すと 

 𝐏𝐏�𝐸𝐸 = (𝐈𝐈+ 𝚫𝚫𝐸𝐸)𝐏𝐏𝐸𝐸 （5.151） 

と表現することができる．ここで第 2 章と同様に，正規化された変動𝚫𝚫𝑁𝑁𝐸𝐸と変動の周波数
特性を表す安定な伝達関数𝐖𝐖∆𝐸𝐸を⽤い，変動𝚫𝚫𝐸𝐸を表現すると 

 𝚫𝚫𝐸𝐸 = 𝚫𝚫𝑁𝑁𝐸𝐸𝐖𝐖∆𝐸𝐸 （5.152） 

となる．変動∆𝑁𝑁𝐸𝐸は，正規化された変動なので，伝達関数𝐖𝐖𝑇𝑇𝐸𝐸と変動𝚫𝚫𝐸𝐸は 

 |𝚫𝚫𝐸𝐸(𝑗𝑗𝑗𝑗)| ≤ |𝐖𝐖∆𝐸𝐸(𝑗𝑗𝑗𝑗)|，∀𝑗𝑗 （5.153） 

の関係で表すことができる．よって，変動𝚫𝚫𝐸𝐸を包括するように伝達関数𝐖𝐖∆𝐸𝐸は決定され
る．式（5.151）より，変動𝚫𝚫𝐸𝐸は 

 𝚫𝚫𝐸𝐸 =
𝐏𝐏�𝐸𝐸 − 𝐏𝐏𝐸𝐸
𝐏𝐏𝐸𝐸

 （5.154） 

と表すことができる．式（5.154）より，変動𝚫𝚫𝐸𝐸は図 5.7 のような周波数特性であることが
わかる．また，図 5.36 における𝐖𝐖∆𝐸𝐸は，式（5.153）で示されるように変動𝚫𝚫𝐸𝐸を包括した伝
達関数であることがここでもわかる．よって，ロバスト安定化問題を満たすための相補感度
関数𝐓𝐓𝐸𝐸の重み関数𝐖𝐖𝑇𝑇𝐸𝐸は，全周波数領域で𝐖𝐖∆𝐸𝐸より大きくなるように設計すればよいことが
わかる．𝐻𝐻∞制御理論では，相補感度関数𝐓𝐓𝐸𝐸によるロバスト安定化問題と感度関数𝐒𝐒𝐸𝐸による
感度問題を同時に満たす制御器を決定することができる．本論⽂では，制御器による極零相
殺を防ぐため，第 2 章においても示した修正混合感度問題を適⽤する．図 5.37 が設計した
⼀般化プラントである．ここで，𝐧𝐧𝐸𝐸1は外乱⼊⼒，𝐧𝐧𝐸𝐸2はノイズ⼊⼒，𝐞𝐞𝐸𝐸1は感度問題に関す
る評価出⼒，𝐞𝐞𝐸𝐸2はロバスト安定化問題に関する評価出⼒，𝐊𝐊𝐸𝐸は回転制御器の補償器，𝐖𝐖𝑆𝑆𝐸𝐸

は感度関数𝐒𝐒𝐸𝐸に関する周波数重み関数，𝐖𝐖𝑁𝑁𝐸𝐸1は⼊⼒外乱に関する重み係数⾏列，𝐖𝐖𝑁𝑁𝐸𝐸2はセ
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ンサノイズなどに関する重み係数である．このとき，⼊⼒[𝐧𝐧𝐸𝐸1 𝐧𝐧𝐸𝐸2]Tから出⼒[𝐞𝐞𝐸𝐸1 𝐞𝐞𝐸𝐸2]T

までの閉ループ伝達関数𝐆𝐆𝑒𝑒𝑦𝑦は 

 𝐆𝐆𝑒𝑒𝑦𝑦 =

⎣
⎢
⎢
⎡𝐖𝐖𝑁𝑁𝐸𝐸1𝐖𝐖𝑆𝑆𝐸𝐸

𝐏𝐏𝐸𝐸
𝐈𝐈 + 𝐏𝐏𝐸𝐸𝐊𝐊𝐸𝐸

𝐖𝐖𝑁𝑁𝐸𝐸2𝐖𝐖𝑆𝑆𝐸𝐸
𝐈𝐈

𝐈𝐈 + 𝐏𝐏𝐸𝐸𝐊𝐊𝐸𝐸

𝐖𝐖𝑁𝑁𝐸𝐸1𝐖𝐖𝑇𝑇𝐸𝐸
𝐏𝐏𝐸𝐸𝐊𝐊𝐸𝐸

𝐈𝐈 + 𝐏𝐏𝐸𝐸𝐊𝐊𝐸𝐸
𝐖𝐖𝑁𝑁𝐸𝐸2𝐖𝐖𝑇𝑇𝐸𝐸

𝐊𝐊𝐸𝐸

𝐈𝐈 + 𝐏𝐏𝐸𝐸𝐊𝐊𝐸𝐸⎦
⎥
⎥
⎤
 （5.155） 

となる．すなわち，図 5.37 で表される⼀般化プラントについて補償器𝐊𝐊𝐸𝐸を導く問題は 

 ��

⎣
⎢
⎢
⎡𝐖𝐖𝑁𝑁𝐸𝐸1𝐖𝐖𝑆𝑆𝐸𝐸

𝐏𝐏𝐸𝐸
𝐈𝐈 + 𝐏𝐏𝐸𝐸𝐊𝐊𝐸𝐸

𝐖𝐖𝑁𝑁𝐸𝐸2𝐖𝐖𝑆𝑆𝐸𝐸
𝐈𝐈

𝐈𝐈 + 𝐏𝐏𝐸𝐸𝐊𝐊𝐸𝐸

𝐖𝐖𝑁𝑁𝐸𝐸1𝐖𝐖𝑇𝑇𝐸𝐸
𝐏𝐏𝐸𝐸𝐊𝐊𝐸𝐸

𝐈𝐈 + 𝐏𝐏𝐸𝐸𝐊𝐊𝐸𝐸
𝐖𝐖𝑁𝑁𝐸𝐸2𝐖𝐖𝑇𝑇𝐸𝐸

𝐊𝐊𝐸𝐸

𝐈𝐈 + 𝐏𝐏𝐸𝐸𝐊𝐊𝐸𝐸⎦
⎥
⎥
⎤
��

∞

< 1 （5.156） 

となる．  

 

 

図 5.36 変動∆𝐸𝐸の周波数特性 

 

図 5.37 回転制御器の⼀般化プラント 
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 表 5.6 に示すのが本論⽂にて設定した重み関数である．ここで，周波数重み関数𝐖𝐖𝑇𝑇𝐸𝐸，𝐖𝐖𝑆𝑆𝐸𝐸，
重み係数⾏列𝐖𝐖𝑁𝑁𝐸𝐸1，𝐖𝐖𝑁𝑁𝐸𝐸2は，状態量𝐄𝐄 = [𝛷𝛷 𝛩𝛩 𝛹𝛹]T， �̇�𝐄 = [�̇�𝛷 �̇�𝛩 �̇�𝛹]Tと⼊⼒𝛎𝛎𝐸𝐸 =
[𝜈𝜈𝛷𝛷 𝜈𝜈𝛩𝛩 𝜈𝜈𝛹𝛹]Tの次元に対して重みを有するため，次式のように与えられる． 

 𝐖𝐖𝑇𝑇𝐸𝐸 = �
𝑊𝑊𝑇𝑇𝛷𝛷 0 0

0 𝑊𝑊𝑇𝑇𝛩𝛩 0
0 0 𝑊𝑊𝑇𝑇𝛹𝛹

� （5.157） 

 𝐖𝐖𝑆𝑆𝐸𝐸 =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡
𝑊𝑊𝑆𝑆𝛷𝛷 0 0 0 0 0

0 𝑊𝑊𝑆𝑆𝛩𝛩 0 0 0 0
0 0 𝑊𝑊𝑆𝑆𝛹𝛹 0 0 0
0 0 0 𝑊𝑊𝑆𝑆�̇�𝛷 0 0
0 0 0 0 𝑊𝑊𝑆𝑆�̇�𝛩 0
0 0 0 0 0 𝑊𝑊𝑆𝑆�̇�𝛹⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 （5.158） 

 𝐖𝐖𝑁𝑁𝐸𝐸1 = �
𝑊𝑊𝑁𝑁𝛷𝛷1 0 0

0 𝑊𝑊𝑁𝑁𝛩𝛩1 0
0 0 𝑊𝑊𝑁𝑁𝛹𝛹1

� （5.159） 

 𝐖𝐖𝑁𝑁𝐸𝐸2 =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡
𝑊𝑊𝑁𝑁𝛷𝛷2 0 0 0 0 0

0 𝑊𝑊𝑁𝑁𝛩𝛩2 0 0 0 0
0 0 𝑊𝑊𝑁𝑁𝛹𝛹2 0 0 0
0 0 0 𝑊𝑊𝑁𝑁�̇�𝛷2 0 0
0 0 0 0 𝑊𝑊𝑁𝑁�̇�𝛩2 0
0 0 0 0 0 𝑊𝑊𝑁𝑁�̇�𝛹2⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 （5.160） 

周波数重み関数𝐖𝐖𝑇𝑇𝐸𝐸は，前述した通り，𝐖𝐖∆𝐸𝐸を包括するように決定する．図 5.36 に示される
ように，𝐖𝐖∆𝐸𝐸は高周波領域でもゲインが低下することなく概ね⼀定となっているため，パラ
メータ変動を包括するためだけであれば，高周波領域において𝐖𝐖𝑇𝑇𝐸𝐸の利得を大きくする必要
はない．ただし，実際のシステムでは，アクチュエータの応答性の限界等の理由から高周波
領域で補償器の利得が大きくなるのは望ましくない．よって，システムの固有振動数よりも
大きな周波数領域において，制御器の利得が⼩さくなるように，𝐖𝐖𝑇𝑇𝐸𝐸の利得を大きく設定し
ている．感度関数𝐒𝐒𝑋𝑋の周波数重み関数𝐖𝐖𝑆𝑆𝐸𝐸は，式（5.156）の条件を満たす範囲で利得を大き
く設定している．図 5.36 に示されるように慣性モーメント𝐣𝐣𝑦𝑦，減衰係数⾏列𝐝𝐝𝐸𝐸，復元係数
⾏列𝐫𝐫𝐸𝐸，⼊⼒ゲイン𝐤𝐤𝜈𝜈𝐸𝐸などの変動を乗法的変動で表現するとロバスト安定性を満足するた
めの相補感度関数𝐓𝐓𝐸𝐸の周波数重み関数𝐖𝐖𝑇𝑇𝐸𝐸の利得を大きく下げることはできない．式（5.156）
の条件を満たす感度関数𝐒𝐒𝐸𝐸の周波数重み関数𝐖𝐖𝑆𝑆𝐸𝐸の利得の限界は，𝐖𝐖𝑇𝑇𝐸𝐸の逆数程度の利得と
なるため，𝐖𝐖𝑇𝑇𝐸𝐸の利得を確認しながら𝐖𝐖𝑆𝑆𝐸𝐸を設計し，最終的には式（5.156）を確認しながら，
微調整を⾏って決定する．また，外乱に対する重み係数⾏列𝐖𝐖𝑁𝑁𝐸𝐸1はすべて 1 に設定し，ノ
イズに対する重み⾏列𝐖𝐖𝑁𝑁𝐸𝐸2は，センサノイズとして姿勢⾓の計測誤差±1.00 × 10−2rad，⾓
速度の計測誤差±1.00 × 10−2 rad s⁄ が計測値には含まれると仮定して設定した． 

 以上で設定した周波数重み関数および重み係数⾏列で設計された⼀般化プラントに対し
て補償器𝐊𝐊𝐸𝐸を決定する．補償器𝐊𝐊𝐸𝐸は，𝛾𝛾イタレーション（gamma iteration）と呼ばれる繰り
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返し計算によって，式（5.156）に示される𝐻𝐻∞ノルムが最⼩となるように決定される．最終
的に𝐻𝐻∞制御における制御⼊⼒𝛎𝛎𝐸𝐸は 

 𝛎𝛎𝐸𝐸 = 𝐊𝐊𝐸𝐸 �
𝐄𝐄𝑐𝑐 − 𝐄𝐄
−�̇�𝐄

� （5.161） 

となる．図 5.38 に𝐻𝐻∞制御器を⽤いた回転制御系のブロック線図を示す． 

図 5.39 は補償器𝐊𝐊𝐸𝐸の周波数特性，図 5.40 は相補感度関数𝐓𝐓𝐸𝐸および感度関数𝐒𝐒𝐸𝐸，周波数重
み関数𝐖𝐖𝑇𝑇𝐸𝐸， 𝐖𝐖𝑆𝑆𝐸𝐸の周波数特性を示している．図 5.40 を見ると明らかなとおり，設計した
感度関数の周波数重み関数𝐖𝐖𝑆𝑆𝐸𝐸の逆数以下となるように感度関数𝐒𝐒𝐸𝐸が整形されていること
がわかる．図 5.41 はロバスト安定性の解析結果であり，対象の周波数領域において，構造
化特異値𝜇𝜇が 1 以下を示しており，ロバスト安定性を満足していることがわかる．また，図
5.42 はロバスト性能の解析結果を示している．𝐻𝐻∞制御器は，ノミナルプラント𝐏𝐏𝐸𝐸に対して
感度関数が整形されるため，変動を含むプラント𝐏𝐏�𝐸𝐸に対してロバスト性能を満足させるこ
とができない．実際に図 5.42 を見ると，⼀部の周波数領域で，構造化特異値𝜇𝜇が 1 より大き
くなっており，ロバスト性能を満足していないことが確認できる． 

 

 

図 5.38 𝐻𝐻∞制御器を⽤いた回転制御器のブロック線図 
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表 5.6 𝐻𝐻∞制御器で⽤いた周波数重み関数および係数 

𝑊𝑊𝑇𝑇𝛷𝛷 
(8.0 × 10−1)𝑠𝑠 + 5.0
(1.0 × 10−4)𝑠𝑠 + 15

 

𝑊𝑊𝑇𝑇𝛩𝛩 
(8.0 × 10−1)𝑠𝑠 + 5.0
(1.0 × 10−4)𝑠𝑠 + 15

 

𝑊𝑊𝑇𝑇𝛹𝛹 
(8.0 × 10−1)𝑠𝑠 + 5.0
(1.0 × 10−4)𝑠𝑠 + 15

 

𝑊𝑊𝑆𝑆𝛷𝛷 
(1.0 × 10−1)𝑠𝑠 + 5.0
(5.0 × 10−1)𝑠𝑠 + 1.0

 

𝑊𝑊𝑆𝑆𝛩𝛩 
(1.0 × 10−1)𝑠𝑠 + 5.0
(5.0 × 10−1)𝑠𝑠 + 1.0

 

𝑊𝑊𝑆𝑆𝛹𝛹 
(1.0 × 10−1)𝑠𝑠 + 5.0
(5.0 × 10−1)𝑠𝑠 + 1.0

 

𝑊𝑊𝑆𝑆�̇�𝛷 1.0 × 10−2 
𝑊𝑊𝑆𝑆�̇�𝛩 1.0 × 10−2 
𝑊𝑊𝑆𝑆�̇�𝛹 1.0 × 10−2 

𝑊𝑊𝑁𝑁𝛷𝛷1 1.0 

𝑊𝑊𝑁𝑁𝛩𝛩1 1.0 

𝑊𝑊𝑁𝑁𝛹𝛹1 1.0 

𝑊𝑊𝑁𝑁𝛷𝛷2 1.0 × 10−2 

𝑊𝑊𝑁𝑁𝛩𝛩2 1.0 × 10−2 

𝑊𝑊𝑁𝑁𝛹𝛹2 1.0 × 10−2 

𝑊𝑊𝑁𝑁�̇�𝛷2 1.0 × 10−2 

𝑊𝑊𝑁𝑁�̇�𝛩2 1.0 × 10−2 

𝑊𝑊𝑁𝑁�̇�𝛹2 1.0 × 10−2 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



149 
 

 

図 5.39  𝐻𝐻∞制御器を⽤いた回転制御器の周波数特性 

 

 

図 5.40  𝐻𝐻∞制御器を⽤いた回転制御器の相補感度関数𝐓𝐓𝐸𝐸および感度関数𝐒𝐒𝐸𝐸，周波数重
み関数𝐖𝐖𝑇𝑇𝐸𝐸， 𝐖𝐖𝑆𝑆𝐸𝐸の周波数特性 
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図 5.41  𝐻𝐻∞制御器を⽤いた回転制御器のロバスト安定性 

 

 

図 5.42 𝐻𝐻∞制御器を⽤いた回転制御器のロバスト性能解析 
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5．2．2．6 𝜇𝜇設計法を⽤いたフィードバック制御器の設計 

 本節では，5．2．2．4 節で示された不確実性を含む運動モデルに対して，𝜇𝜇設計法を⽤い
て制御性能を保証する⼿法[Masuda19]について解説する．𝜇𝜇設計法が𝐻𝐻∞制御器と大きく異な
る点は，構造的変動を扱うことができることと，ロバスト性能を保証できることである．
よって，𝜇𝜇設計法は 5．2．2．4 節で示されたパラメータ変動を直接扱うことが可能となる．
𝐻𝐻∞制御器では，パラメータ変動による不確かさを包括するような相補感度関数𝐓𝐓𝐸𝐸の周波数
重み関数𝐖𝐖𝑇𝑇𝐸𝐸を設計する必要があった．しかし，図 5.36 に示された通り，不確かさを包括
する周波数重み関数を設計すると，𝐖𝐖𝑇𝑇𝐸𝐸の最⼩値はわずかにマイナス数dB程度となってお
り，感度関数𝐒𝐒𝐸𝐸の周波数重み関数𝐖𝐖𝑆𝑆𝐸𝐸の利得を大きくすることができない．すなわち，補償
器𝐊𝐊𝐸𝐸の利得が⼩さい保守的な制御器が設計される．このように各パラメータに含まれる変
動を⼀つの摂動として考えて設計すると，補償器𝐊𝐊𝐸𝐸が保守的な設計となるということが𝐻𝐻∞
制御では知られている．⼀⽅で，𝜇𝜇設計法はパラメータの変動を直接扱うことが可能となる
ため，𝐻𝐻∞制御器で見られた保守性を抑えて設計することが可能となる．また，𝐻𝐻∞制御器で
は，式（5.156）に示されるとおり，誤差を含まないノミナルプラント𝐏𝐏𝐸𝐸に対して感度関数
𝐒𝐒𝐸𝐸が整形されるため，性能が保証されるのはノミナルなプラント𝐏𝐏𝐸𝐸に対してのみとなる．𝜇𝜇

設計法では，外乱⼊⼒𝐧𝐧𝐸𝐸 = [𝐧𝐧𝐸𝐸1 𝐧𝐧𝐸𝐸2]Tからよって，評価出⼒𝐞𝐞𝐸𝐸 = [𝐞𝐞𝐸𝐸1 𝐞𝐞𝐸𝐸2]Tを仮想的な変
動に接続し，構造的変動に組み込むことでロバスト安定化問題に帰着させることができる．
よって，変動を含むプラント𝐏𝐏�𝐸𝐸に対して感度関数𝐒𝐒𝐸𝐸の周波数重み関数𝐖𝐖𝑆𝑆𝐸𝐸で与えられた制御
性能を保証するロバスト性能問題を満足することができる．すなわち，𝐻𝐻∞制御器において，
式（5.156）で与えられた問題は，𝜇𝜇設計法においては以下の通りに書き換えることが可能と
なる． 

 �
�

⎣
⎢
⎢
⎢
⎡𝐖𝐖𝑁𝑁𝐸𝐸1𝐖𝐖𝑆𝑆𝐸𝐸

𝐏𝐏�𝐸𝐸
𝐈𝐈 + 𝐏𝐏�𝐸𝐸𝐊𝐊𝐸𝐸

𝐖𝐖𝑁𝑁𝐸𝐸2𝐖𝐖𝑆𝑆𝐸𝐸
𝐈𝐈

𝐈𝐈 + 𝐏𝐏�𝐸𝐸𝐊𝐊𝐸𝐸

𝐖𝐖𝑁𝑁𝐸𝐸1𝐖𝐖𝑇𝑇𝐸𝐸
𝐏𝐏�𝐸𝐸𝐊𝐊𝐸𝐸

𝐈𝐈 + 𝐏𝐏�𝐸𝐸𝐊𝐊𝐸𝐸
𝐖𝐖𝑁𝑁𝐸𝐸2𝐖𝐖𝑇𝑇𝐸𝐸

𝐊𝐊𝐸𝐸

𝐈𝐈 + 𝐏𝐏�𝐸𝐸𝐊𝐊𝐸𝐸⎦
⎥
⎥
⎥
⎤

�
�

∞

< 1 （5.162） 

 𝜇𝜇設計法を⽤いて設計する⼀般化プラントを図 5.43 に示す．ここで， 𝐊𝐊𝐸𝐸は回転制御器の
補償器，𝐖𝐖𝑇𝑇𝐸𝐸は相補感度関数𝐓𝐓𝐸𝐸に関する周波数重み関数，𝐖𝐖𝑆𝑆𝐸𝐸は感度関数𝐒𝐒𝐸𝐸に関する周波数
重み関数，𝐖𝐖𝑁𝑁𝐸𝐸1は⼊⼒外乱に関する重み係数⾏列，𝐖𝐖𝑁𝑁𝐸𝐸2はセンサノイズなどに関する重み
係数であり，周波数重み関数は𝐻𝐻∞制御器と同様に定義される．ここで，図 5.43 で表される
ブロック線図を図 5.44 に示されるロバスト性能問題で表現する．ここで，外乱⼊⼒𝐧𝐧𝐸𝐸と評
価出⼒𝐞𝐞𝐸𝐸の間に仮想的変動𝚫𝚫𝑒𝑒𝑦𝑦𝐸𝐸を設定し,パラメータ変動による構造的変動𝚫𝚫𝐸𝐸に組み込み，
次式で表される𝚫𝚫𝑃𝑃𝐸𝐸を定義する. 

 𝚫𝚫𝑃𝑃𝐸𝐸 ≔ diag(𝚫𝚫𝐸𝐸 ,𝚫𝚫𝑒𝑒𝑦𝑦𝐸𝐸 ) （5.163） 

また，ノミナルプラント𝐏𝐏𝐸𝐸と補償器𝐊𝐊𝐸𝐸によって構成される閉ループ系を下側線形分数変換
によって閉ループ系の伝達関数𝐆𝐆𝐸𝐸と次式のように定義する． 
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 𝐆𝐆𝐸𝐸 ≔ 𝐹𝐹𝐿𝐿(𝐏𝐏𝐸𝐸 ,𝐊𝐊𝐸𝐸) （5.164） 

以上により，図 5.44 で示されたロバスト性能問題は，図 5.45 で示されるようにロバスト安
定化問題に帰着できる．図 5.45 より，補償器𝐊𝐊𝑋𝑋は 

 𝜇𝜇𝚫𝚫𝐸𝐸{𝐆𝐆𝐸𝐸(𝑗𝑗𝑗𝑗)} < 1，∀𝑗𝑗 （5.165） 

を満たすように決定する．ただし，式（5.165）から補償器𝐊𝐊𝐸𝐸を解析的に直接求める⽅法は
ない．よって，補償器𝐊𝐊𝐸𝐸は，𝜇𝜇値の上限を繰り返し計算によって最⼩化する D−K イタレー
ション法によって導出する． 

補償器𝐊𝐊𝐸𝐸を設計するためのパラメータ変動は 5．2．2．4 節の通りであり，周波数重み関
数は表 5.7 に示される．構造的変動に対してロバスト安定性が保証される𝜇𝜇設計法では相補
感度関数𝐓𝐓𝐸𝐸に関する周波数重み関数𝐖𝐖𝑇𝑇𝐸𝐸を設定することなくロバスト安定性を保証するこ
とが可能となるが，𝐻𝐻∞制御器と同様にアクチュエータの応答性の限界等の理由から高周波
領域で補償器𝐊𝐊𝐸𝐸の利得が大きくなるのは望ましくないため，高周波領域での利得を下げて
設定している．ただし，𝐻𝐻∞制御器とは異なり，低周波領域では，利得を十分に大きく設定
し，補償器𝐊𝐊𝐸𝐸の利得を低周波領域では大きくできるように設定した．周波数重み関数𝐖𝐖𝑆𝑆𝐸𝐸の
利得は，補償器𝐊𝐊𝐸𝐸の𝜇𝜇値を確認しながら繰り返し設計を繰り返し，最終的に𝜇𝜇値が 1 以下と
なるように限界まで𝐖𝐖𝑆𝑆𝐸𝐸の利得を大きくして設計した．また，𝐻𝐻∞制御器と同様に外乱に対
する重み係数⾏列𝐖𝐖𝑁𝑁𝐸𝐸1はすべて 1 に設定し，ノイズに対する重み⾏列𝐖𝐖𝑁𝑁𝐸𝐸2は，センサノイ
ズとして位置の計測誤差±1.00 × 10−2m，速度の計測誤差±1.00 × 10−1 m s⁄ が計測値には含
まれると仮定して設定した． 

 以上で設定した周波数重み関数および重み係数⾏列で設計された⼀般化プラントに対し
て補償器𝐊𝐊𝐸𝐸を決定する．補償器𝐊𝐊𝐸𝐸は，D−K イタレーション法によって，式（5.165）に示
される構造化特異値𝜇𝜇が最⼩となるように決定される．最終的に𝜇𝜇設計法を⽤いた制御⼊⼒
𝛎𝛎𝐸𝐸は 

 𝛎𝛎𝐸𝐸 = 𝐊𝐊𝐸𝐸 �
𝐄𝐄𝑐𝑐 − 𝐄𝐄
−�̇�𝐄

� （5.166） 

となる． 

表 5.7 の周波数重み関数および係数によって設計した補償器𝐊𝐊𝐸𝐸について解析を⾏う．ま
ず，図 5.46 は補償器𝐊𝐊𝐸𝐸の周波数特性，図 5.47 は相補感度関数𝐓𝐓𝐸𝐸および感度関数𝐒𝐒𝐸𝐸，周波数
重み関数𝐖𝐖𝑇𝑇𝐸𝐸， 𝐖𝐖𝑆𝑆𝐸𝐸の周波数特性を示している．図 5.46 と図 5.39 を比較すると，𝜇𝜇設計法を
⽤いた制御器は，𝐻𝐻∞制御器と比較して低周波領域における利得が大きく，優れた制御性能
が期待できる．また，低周波領域における補償器𝐊𝐊𝐸𝐸の利得を大きくするため，感度関数の
周波数重み関数𝐖𝐖𝑆𝑆𝐸𝐸の逆数が低周波領域において低く設計されているが，図 5.47 を見ると，
設計した𝐖𝐖𝑆𝑆𝐸𝐸の逆数以下の利得で感度関数𝐒𝐒𝐸𝐸が整形されていることがわかる．図 5.48 はロ
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バスト安定性の解析結果であり，対象の周波数領域において，構造化特異値𝜇𝜇が 1 以下を示
しており，ロバスト安定性を満足していることがわかる．また，図 5.49 はロバスト性能の
解析結果を示している．𝐻𝐻∞制御器は，変動を含むプラント𝐏𝐏�𝐸𝐸に対してロバスト性能を満足
できないため，⼀部の周波数領域で構造化特異値𝜇𝜇が 1 より大きくなっていたが，𝜇𝜇設計法
を⽤いた制御器はロバスト性能を満足するように設計されているため，設計に⽤いた周波
数領域の全域で構造化特異値𝜇𝜇が 1 以下となることが図 5.49 から確認できる．  

 

 

図 5.43 回転制御器の⼀般化プラント 

 

 
図 5.44 ロバスト性能問題 
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図 5.45 ロバスト安定化問題に帰着されたロバスト性能問題 

 

 

表 5.7 𝜇𝜇設計法で⽤いた周波数重み関数および係数 

𝑊𝑊𝑇𝑇𝛷𝛷 
(1.0 × 10−1)𝑠𝑠 + 1.0
(1.0 × 10−4)𝑠𝑠 + 5.0

 

𝑊𝑊𝑇𝑇𝛩𝛩 
(1.0 × 10−1)𝑠𝑠 + 1.0
(1.0 × 10−4)𝑠𝑠 + 5.0

 

𝑊𝑊𝑇𝑇𝛹𝛹 
(1.0 × 10−1)𝑠𝑠 + 1.0
(1.0 × 10−4)𝑠𝑠 + 5.0

 

𝑊𝑊𝑆𝑆𝛷𝛷 
(1.0 × 10−2)𝑠𝑠 + 2.0

(5.0 × 10−2)𝑠𝑠 + (1.0 × 10−3) 

𝑊𝑊𝑆𝑆𝛩𝛩 
(1.0 × 10−2)𝑠𝑠 + 2.0

(5.0 × 10−2)𝑠𝑠 + (1.0 × 10−3) 

𝑊𝑊𝑆𝑆𝛹𝛹 
(1.0 × 10−2)𝑠𝑠 + 2.0

(5.0 × 10−2)𝑠𝑠 + (1.0 × 10−3) 

𝑊𝑊𝑆𝑆�̇�𝛷 1.0 × 10−2 
𝑊𝑊𝑆𝑆�̇�𝛩 1.0 × 10−2 
𝑊𝑊𝑆𝑆�̇�𝛹 1.0 × 10−2 

𝑊𝑊𝑁𝑁𝛷𝛷1 1.0 

𝑊𝑊𝑁𝑁𝛩𝛩1 1.0 

𝑊𝑊𝑁𝑁𝛹𝛹1 1.0 

𝑊𝑊𝑁𝑁𝛷𝛷2 1.0 × 10−2 

𝑊𝑊𝑁𝑁𝛩𝛩2 1.0 × 10−2 

𝑊𝑊𝑁𝑁𝛹𝛹2 1.0 × 10−2 

𝑊𝑊𝑁𝑁�̇�𝛷2 1.0 × 10−2 

𝑊𝑊𝑁𝑁�̇�𝛩2 1.0 × 10−2 

𝑊𝑊𝑁𝑁�̇�𝛹2 1.0 × 10−2 

𝐧𝐧𝐸𝐸 

𝐳𝐳𝐸𝐸 𝐰𝐰𝐸𝐸 

𝐞𝐞𝐸𝐸  

𝑮𝑮𝐸𝐸 

�𝚫𝚫𝐸𝐸 𝟎𝟎
𝟎𝟎 𝚫𝚫𝑒𝑒𝑦𝑦𝐸𝐸

� 
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図 5.46  𝜇𝜇設計法を⽤いた回転制御器の周波数特性 

 

 

図 5.47  𝜇𝜇設計法を⽤いた回転制御器の相補感度関数𝐓𝐓𝐸𝐸および感度関数𝐒𝐒𝐸𝐸，周波数重み
関数𝐖𝐖𝑇𝑇𝐸𝐸， 𝐖𝐖𝑆𝑆𝐸𝐸の周波数特性 
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図 5.48  𝜇𝜇設計法を⽤いた回転制御器のロバスト安定性 

 

 

図 5.49  𝜇𝜇設計法を⽤いた回転制御器のロバスト性能解析 
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 ⽂献[Masuda19]で提案された𝜇𝜇設計法による QTW-UAV の⾶⾏制御システムは，回転制御
器の⽬標応答性能を向上させるため，モデルマッチング型 2 自由度制御器がさらに適⽤さ
れている．𝐻𝐻∞制御器や𝜇𝜇設計法では，𝐻𝐻∞ノルムや構造化特異値𝜇𝜇によって補償器を決定する
が，過渡応答との明確な関係性がないため，応答を成型することが難しい．⼀⽅で回転制御
器は，姿勢⾓の変動が並進運動にも影響するため，優れた追従性能を有することが望ましい．
よって，回転制御器では理想の過渡応答を整形できるようにモデルマッチング型 2 自由度
制御器が適⽤されている． 

まず，モデルマッチング型 2 自由度制御器による応答性の改善する⼿法について解説す
る． 𝑃𝑃を制御対象のプラント，𝐾𝐾をフィードバック制御器とする⼀般的なシステムに対する
モデルマッチング型 2 自由度制御器を考える．図 5.50 は，モデルマッチング型 2 自由度制
御器の構造を示しており，𝑟𝑟は⽬標値，𝑦𝑦は出⼒，𝐺𝐺𝑓𝑓𝑓𝑓はフィードフォワード項，𝐺𝐺𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓は参照
モデルである．ここで，フィードフォワード項𝐺𝐺𝑓𝑓𝑓𝑓は 

 𝐺𝐺𝑓𝑓𝑓𝑓 =
𝐺𝐺𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓
𝑃𝑃

 （5.167） 

と定義される．⽬標値𝑟𝑟と出⼒𝑦𝑦の関係は次式で与えられる． 

 𝑦𝑦 = �
𝑃𝑃𝐾𝐾

1 + 𝑃𝑃𝐾𝐾
𝐺𝐺𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓 +

𝑃𝑃
1 + 𝑃𝑃𝐾𝐾

𝐺𝐺𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓
𝑃𝑃

� 𝑟𝑟 = 𝐺𝐺𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓𝑟𝑟 （5.168） 

つまり，標値𝑟𝑟に対する出⼒𝑦𝑦の応答は参照モデル𝐺𝐺𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓によって任意に設計することができ
る．なお，この⼿法がモデルマッチング問題と呼ばれる．次に制御対象のプラント𝑃𝑃に変動
が含まれている場合の応答について考える．変動が含まれているプラントを𝑃𝑃�として，変動
は次式のように乗法的変動で与えられると考える． 

 𝑃𝑃� = (1 + ∆𝑀𝑀)𝑃𝑃 （5.169） 

このとき，乗法的変動を含むプラント𝑃𝑃�の⽬標値𝑟𝑟と出⼒𝑦𝑦の関係は 

 𝑦𝑦 = �
𝑃𝑃�𝐾𝐾

1 + 𝑃𝑃�𝐾𝐾
𝐺𝐺𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓 +

(1 + ∆𝑀𝑀)𝑃𝑃
1 + 𝑃𝑃�𝐾𝐾

𝐺𝐺𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓
𝑃𝑃

�𝑟𝑟 = �1 + ∆𝑀𝑀
1

1 + 𝑃𝑃�𝐾𝐾
�𝐺𝐺𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓𝑟𝑟 （5.170） 

式（5.170）において，変動∆𝑀𝑀の影響を受ける項�̃�𝑆は 

 �̃�𝑆 =
1

1 + 𝑃𝑃�𝐾𝐾
 （5.171） 

であり，第 2 章にて説明した感度関数と⼀致することがわかる．つまり，𝜇𝜇設計法による
フィードバック制御器を，設計した応答の周波数領域で感度関数が十分⼩さくなるように
整形すれば，摂動の影響を抑制することができる． 
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𝜇𝜇設計法を⽤いた QTW-UAV の回転制御器は，以上で解説したモデルマッチング 2 自由度
コントローラが適⽤され，図 5.51 に QTW-UAV の 2 自由度制御器のブロック図を示す． 

QTW-UAV の線形化された回転の運動⽅程式をドイルの記法を⽤いて表すと， 

 �
�̇�𝐄
�̈�𝐄
𝐘𝐘𝐸𝐸1

� = �
𝟎𝟎3×3 𝐈𝐈3×3 𝟎𝟎3×3
−𝐫𝐫𝐸𝐸 −𝐝𝐝𝐸𝐸 𝐈𝐈3×3
𝐈𝐈3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3

� �
𝐄𝐄
�̇�𝐄
𝛎𝛎𝐸𝐸
� （5.172） 

上式は，出⼒𝐘𝐘𝐸𝐸1が姿勢⾓𝐄𝐄の伝達関数⾏列であり，図 5.51 の𝐏𝐏𝐸𝐸1に対応する．姿勢⾓に対
する参照モデル𝐆𝐆𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓1は，応答を 2 次で整形できるように，次の伝達関数で定義する． 

 �
�̇�𝐱𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓1
�̈�𝐱𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓1
𝐲𝐲𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓1

� = �
𝟎𝟎3×3 𝐈𝐈3×3 𝟎𝟎3×3
−𝛚𝛚𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓

2 −2𝛏𝛏𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓𝛚𝛚𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓 𝐈𝐈3×3

𝛚𝛚𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓
2 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3

� �
𝐱𝐱𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓1
�̇�𝐱𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓1
𝐄𝐄𝑆𝑆

� （5.173） 

ここで，𝐱𝐱𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓1は状態変数，𝐲𝐲𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓1は𝐆𝐆𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓1の参照出⼒，𝛏𝛏𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓は減衰係数，𝛚𝛚𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓は⾓周波数であ
る．これらのパラメータは，次式の対⾓⾏列で表され，各軸の周りの過渡応答を独立して
設計できる．なお，設定したパラメータは表 5.8 に示される． 

 𝛏𝛏𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓 = diag(𝜉𝜉𝛷𝛷, 𝜉𝜉𝛩𝛩 , 𝜉𝜉𝛹𝛹) （5.174） 

 𝛚𝛚𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓 = diag(𝑗𝑗𝛷𝛷,𝑗𝑗𝛩𝛩 ,𝑗𝑗𝛹𝛹) （5.175） 

したがって，したがって姿勢⾓の過渡応答を設計するためのフィードフォワード項𝐆𝐆𝑓𝑓𝑓𝑓は 

 �
�̇�𝐱𝑓𝑓𝑓𝑓
�̈�𝐱𝑓𝑓𝑓𝑓
𝐲𝐲𝑓𝑓𝑓𝑓

� = �
𝟎𝟎3×3 𝐈𝐈3×3 𝟎𝟎3×3
−𝛚𝛚𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓

2 −2𝛏𝛏𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓𝛚𝛚𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓 𝐈𝐈3×3

𝛚𝛚𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓
2 𝐫𝐫𝐸𝐸 − 𝛚𝛚𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓

4 𝛚𝛚𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓
2 𝐝𝐝𝐸𝐸 − 2𝛏𝛏𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓𝛚𝛚𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓

3 𝛚𝛚𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓
2

� �
𝐱𝐱𝑓𝑓𝑓𝑓
�̇�𝐱𝑓𝑓𝑓𝑓
𝐄𝐄𝑆𝑆

� （5.176） 

となる．⾓速度の参照モデル𝐆𝐆𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓2は，姿勢⾓の過渡応答に影響を与えないように，⾓度の
参照モデル𝐆𝐆𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓1の 1 次の導関数によって与えられる． 

 �
�̇�𝐱𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓2
�̈�𝐱𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓2
𝐲𝐲𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓2

� = �
𝟎𝟎3×3 𝐈𝐈3×3 𝟎𝟎3×3
−𝛚𝛚𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓

2 −2𝛏𝛏𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓𝛚𝛚𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓 𝐈𝐈3×3

𝟎𝟎3×3 𝛚𝛚𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓
2 𝟎𝟎3×3

� �
𝐱𝐱𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓2
�̇�𝐱𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓2
𝐄𝐄𝑆𝑆

� （5.177） 

以上によって解説されたモデルマッチング型 2 自由度制御が組み合わされた𝜇𝜇設計法を⽤い
た回転制御器のブロック線図を図 5.52 に示す． 

 

表 5.8 モデルマッチング型 2 自由度制御で⽤いた係数 

𝛏𝛏𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓 diag(1.5, 1.5, 1.5) kg ∙ m s⁄  

𝛚𝛚𝑟𝑟𝑒𝑒𝑓𝑓 diag(3.0, 3.0, 3.0) kg ∙ m s2⁄  
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図 5.50 モデルマッチング型 2 自由度制御器のブロック線図 

 

 
図 5.51 QTW−UAV に適⽤されたモデルマッチング型 2 自由度制御器のブロック線図 

 

 

図 5.52 𝜇𝜇設計法とモデルマッチング型 2 自由度制御器による回転制御器のブロック線図 
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5．2．2．7 拡張モデル予測制御を⽤いた制御器の設計 

 前章では，従来のロバスト制御⼿法である𝐻𝐻∞制御器と𝜇𝜇設計法を⽤いた制御器の設計を
⾏った．特に𝜇𝜇設計法を⽤いた制御器は，𝐻𝐻∞制御器の欠点であった保守性を抑えて，ロバス
ト性能を保証することができる強⼒な制御理論であった．しかしながら，これまでの解説で
も明確なとおり，設計⼿順は⾮常に複雑であり，相補感度関数や感度関数に対する周波数重
み関数や重み係数⾏列を決定し，⼀般化プラントを設計するなど⼿順が複雑であった．また，
構造化特異値𝜇𝜇が 1 以下となるように限界まで感度関数の利得を大きく設定するには，補償
器を仮に決定して特異値𝜇𝜇の値を確認しながら最終的な補償器を設計するといった試⾏錯
誤が求められる．補償器の決定には，反復計算である D−K イタレーション法を⽤いるが，
解の導出には時間がかかり，特に現場における設計調整は困難なものとなる．⼀⽅，我々が
提案する EMPC は直観的に調整が可能なため，設計や調整時にかかる負担を抑え，実装を
容易にすることが可能である． 

 EMPC の設計は，第３章において定式化された評価関数を⽤いて⾏う．MPC と同様に
EMPC は離散化された状態⽅程式に対して運動を予測する制御器のため，まず，式（5.133）
で示された運動⽅程式を状態空間で表現を⾏う．オイラー⾓の微分値�̇�𝐄を次式のように定義
を⾏う． 

 �̇�𝐄 = �
�̇�𝛷
�̇�𝛩
�̇�𝛹
� = 𝛀𝛀 = �

𝛺𝛺𝛷𝛷
𝛺𝛺𝛩𝛩
𝛺𝛺𝛹𝛹

� （5.178） 

上式を⽤いて式（5.133）を状態空間で表現すると 

 
𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
�𝐄𝐄𝛀𝛀� = �

𝟎𝟎3×3 𝐈𝐈3×3
−𝐫𝐫𝐸𝐸 −𝐝𝐝𝐸𝐸

� �𝐄𝐄𝛀𝛀� + �𝟎𝟎3×3
𝐈𝐈3×3

� 𝛎𝛎𝐸𝐸 + 𝚫𝚫𝐸𝐸 （5.179） 

となる．ここで，状態⾏列𝐀𝐀𝑋𝑋，⼊⼒⾏列𝐁𝐁𝑋𝑋を⽤いると 

 𝐀𝐀𝐸𝐸 = �
𝟎𝟎3×3 𝐈𝐈3×3
−𝐫𝐫𝐸𝐸 −𝐝𝐝𝐸𝐸

� （5.180） 

 𝐁𝐁𝐸𝐸 = �𝟎𝟎3×3
𝐈𝐈3×3

� （5.190） 

 𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
�𝐄𝐄𝛀𝛀� = 𝐀𝐀𝐸𝐸 �

𝐄𝐄
𝛀𝛀� + 𝐁𝐁𝐸𝐸𝛎𝛎𝐸𝐸 + 𝚫𝚫𝐸𝐸 （5.191） 

と表すことができる．ここで，EMPC の適⽤条件として，変動𝚫𝚫𝐸𝐸がすべて𝐁𝐁𝐸𝐸のレンジスペー
スに存在すれば，マッチング条件を満足して外乱の影響を抑制することが可能である．5．
2．2．4 章より，仮想的な慣性モーメント𝐣𝐣𝑦𝑦，減衰係数⾏列𝐝𝐝𝐸𝐸，復元係数⾏列𝐫𝐫𝐸𝐸に変動𝚫𝚫𝑗𝑗𝑦𝑦，
𝚫𝚫𝑦𝑦𝐸𝐸，𝚫𝚫𝑟𝑟𝐸𝐸が含まれ，アクチュエータによる⼊⼒𝛎𝛎𝐸𝐸には変動𝚫𝚫𝜈𝜈𝐸𝐸が含まれる．以上を考慮して，
式（5.179）のシステムは式（5.146）から（5.149）を⽤いて次式のような変動を含むシステ
ムに書き換えることができる． 
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𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
�𝐄𝐄𝛀𝛀�

= �
𝟎𝟎3×3 𝐈𝐈3×3

−�𝐈𝐈3×3 + 𝛅𝛅𝑗𝑗𝑦𝑦𝐸𝐸𝚫𝚫𝑗𝑗𝑦𝑦�
−1�𝐫𝐫𝐸𝐸 + 𝛅𝛅𝑟𝑟𝐸𝐸𝚫𝚫𝑟𝑟𝐸𝐸� −�𝐈𝐈3×3 + 𝛅𝛅𝑗𝑗𝑦𝑦𝐸𝐸𝚫𝚫𝑗𝑗𝑦𝑦�

−1�𝐝𝐝𝐸𝐸 + 𝛅𝛅𝑦𝑦𝐸𝐸𝚫𝚫𝑦𝑦𝐸𝐸�
� �𝐄𝐄𝛀𝛀�

+ �
𝟎𝟎3×3

−�𝐈𝐈3×3 + 𝛅𝛅𝑗𝑗𝑦𝑦𝐸𝐸𝚫𝚫𝑗𝑗𝑦𝑦�
−1�𝐈𝐈3×3 + 𝛅𝛅𝜈𝜈𝐸𝐸𝚫𝚫𝜈𝜈𝐸𝐸�

� 𝛎𝛎𝐸𝐸 

（5.192） 

ここで，理想状態の状態⾏列𝐀𝐀𝐸𝐸，⼊⼒⾏列𝐁𝐁𝐸𝐸とそれぞれのパラメータ変動による変化分𝚫𝚫𝐀𝐀𝐸𝐸，
𝚫𝚫𝐁𝐁𝐸𝐸で次式のように表現する． 

 𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
�𝐄𝐄𝛀𝛀� = (𝐀𝐀𝐸𝐸 + 𝚫𝚫𝐀𝐀𝐸𝐸) �𝐄𝐄𝛀𝛀� + (𝐁𝐁𝐸𝐸 + 𝚫𝚫𝐁𝐁𝐸𝐸)𝛎𝛎𝐸𝐸 （5.193） 

ここで，𝚫𝚫𝐀𝐀𝐸𝐸，𝚫𝚫𝐁𝐁𝐸𝐸は 

 

𝚫𝚫𝐀𝐀𝐸𝐸

= �
𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3

𝐫𝐫𝐸𝐸 − �𝐈𝐈3×3 + 𝛅𝛅𝑗𝑗𝑦𝑦𝐸𝐸𝚫𝚫𝑗𝑗𝑦𝑦�
−1�𝐫𝐫𝐸𝐸 + 𝛅𝛅𝑟𝑟𝐸𝐸𝚫𝚫𝑟𝑟𝐸𝐸� 𝐝𝐝𝐸𝐸 − �𝐈𝐈3×3 + 𝛅𝛅𝑗𝑗𝑦𝑦𝐸𝐸𝚫𝚫𝑗𝑗𝑦𝑦�

−1�𝐝𝐝𝐸𝐸 + 𝛅𝛅𝑦𝑦𝐸𝐸𝚫𝚫𝑦𝑦𝐸𝐸�
� 
（5.194） 

 𝚫𝚫𝐁𝐁𝐸𝐸 = �
𝟎𝟎3×3

−𝐈𝐈3×3 + �𝐈𝐈3×3 + 𝛅𝛅𝑗𝑗𝑦𝑦𝐸𝐸𝚫𝚫𝑗𝑗𝑦𝑦�
−1�𝐈𝐈3×3 + 𝛅𝛅𝜈𝜈𝐸𝐸𝚫𝚫𝜈𝜈𝐸𝐸�

� （5.195） 

となる．式（5.194）と（5.195）はすべて𝐁𝐁𝐸𝐸のレンジスペース内に存在するため，式（5.192）
で示されるシステムに含まれる変動は EMPC によって抑制可能であることがわかる．実際
に EMPC で未来の状態量を予測する場合は，パラメータの変動などは未知であるため，予
測式は，パラメータ変動による不確かさ𝚫𝚫𝐸𝐸が含まない以下の式に従って⾏われる． 

 𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
�𝐄𝐄𝛀𝛀� = 𝐀𝐀𝐸𝐸 �

𝐄𝐄
𝛀𝛀� + 𝐁𝐁𝐸𝐸𝛎𝛎𝐸𝐸 （5.196） 

ただし，上式で与えられる状態⽅程式は，連続時間で表現されたシステムのため，離散時間
の状態⽅程式に変換する必要がある．並進制御器と同様に離散時間における状態⽅程式の
サンプリング時間はΔ𝑑𝑑とし，ある時刻𝑑𝑑における時刻ステップを𝑘𝑘とすると離散化された状
態⽅程式は 

 �𝐄𝐄
(𝑘𝑘 + 1)

𝛀𝛀(𝑘𝑘 + 1)� = 𝑒𝑒𝐀𝐀𝐸𝐸Δ𝑡𝑡 �𝐄𝐄
(𝑘𝑘)

𝛀𝛀(𝑘𝑘)� + � 𝑒𝑒𝐀𝐀𝐸𝐸(𝑡𝑡+Δ𝑡𝑡−𝜏𝜏)
𝑡𝑡+Δ𝑡𝑡

𝑡𝑡
𝐁𝐁𝐸𝐸𝛎𝛎𝐸𝐸(𝜏𝜏)𝑑𝑑𝜏𝜏 （5.197） 

となる．なお，上式において⼊⼒は各ステップにおいて 0 次ホールドと仮定されている．以
上により，離散化された状態⾏列𝐀𝐀𝑦𝑦𝐸𝐸，⼊⼒⾏列𝐁𝐁𝑦𝑦𝐸𝐸は 

 𝐀𝐀𝑦𝑦𝐸𝐸 = 𝑒𝑒𝐀𝐀𝐸𝐸Δ𝑡𝑡 （5.198） 
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 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐸𝐸 = � 𝑒𝑒𝐀𝐀𝐸𝐸𝜏𝜏
Δ𝑡𝑡

0
𝐁𝐁𝐸𝐸 （5.199） 

と与えられる．EMPC によって決定される並進制御器の⼊⼒𝛎𝛎𝐸𝐸は 

 𝛎𝛎𝐸𝐸 = 𝛎𝛎𝑦𝑦𝐸𝐸0 + 𝛎𝛎𝑦𝑦𝐸𝐸1 （5.120） 

と定義し，⼊⼒𝛎𝛎𝑦𝑦𝐸𝐸0および𝛎𝛎𝑦𝑦𝐸𝐸1は，次式に示される評価関数が最⼩となるように決定する． 

 

𝑉𝑉𝐸𝐸(𝑘𝑘) = � ��
𝐄𝐄�(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)
𝛀𝛀�(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)

� − �𝐫𝐫𝑟𝑟𝐸𝐸
(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)

𝐫𝐫𝑟𝑟𝑟𝑟(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)�

𝛔𝛔�𝑦𝑦𝐸𝐸(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)
�

diag�𝐪𝐪𝑌𝑌𝐸𝐸(𝑖𝑖),𝐪𝐪𝜎𝜎𝐸𝐸(𝑖𝑖)�

2𝐻𝐻𝑝𝑝𝐸𝐸

𝑖𝑖=𝐻𝐻𝑤𝑤𝐸𝐸

+ � �𝛎𝛎
�𝑦𝑦𝐸𝐸0(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)
𝛎𝛎�𝑦𝑦𝐸𝐸1(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)�diag�𝐫𝐫𝑈𝑈𝑋𝑋0(𝑖𝑖),𝐫𝐫𝑈𝑈𝑋𝑋1(𝑖𝑖)�

2𝐻𝐻𝑢𝑢𝐸𝐸−1

𝑖𝑖=0

 

（5.121） 

ここで，𝐻𝐻𝑝𝑝𝐸𝐸，𝐻𝐻𝑢𝑢𝐸𝐸，𝐻𝐻𝑧𝑧𝐸𝐸は，それぞれ，予測ホライズン，制御ホライズン，窓パラメータを
表し，𝐪𝐪𝑌𝑌𝐸𝐸(𝑖𝑖)，𝐪𝐪𝜎𝜎𝐸𝐸(𝑖𝑖)は𝑘𝑘ステップ⽬の時刻から𝑖𝑖ステップ先の偏差に対する重み⾏列，𝐫𝐫𝑈𝑈𝐸𝐸0(𝑖𝑖)，
𝐫𝐫𝑈𝑈𝐸𝐸1(𝑖𝑖)は𝑘𝑘ステップ⽬の時刻から𝑖𝑖ステップ先の制御⼊⼒に対する重み⾏列を表している．
𝐄𝐄�(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)は QTW-UAV の姿勢⾓𝐄𝐄(𝑘𝑘)の予測量，𝛀𝛀�(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)は QTW-UAV の姿勢⾓の変化量
𝛀𝛀(𝑘𝑘)の予測量，𝐫𝐫𝑟𝑟𝐸𝐸(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)は⽬標姿勢⾓までの参照軌道，𝐫𝐫𝑟𝑟𝑟𝑟は⽬標姿勢⾓変化量までの参
照軌道， 𝛔𝛔�𝑦𝑦𝐸𝐸(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)は，切換関数の予測量である．また，𝛎𝛎�𝑦𝑦𝐸𝐸0(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)は制御⼊⼒𝛎𝛎𝑦𝑦𝐸𝐸0の未
来の予測⼊⼒，𝛎𝛎�𝑦𝑦𝐸𝐸1(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘)は制御⼊⼒𝛎𝛎𝑦𝑦𝐸𝐸1の未来の予測⼊⼒である．ここで，第 3 章で定
式化された評価関数に代⼊すると式（5.121）は式（5.122）のように表すことができる． 

 式（5.122）における𝐄𝐄�𝜎𝜎は切換関数の状態量𝐄𝐄𝜎𝜎の予測値，∆𝛎𝛎�𝑦𝑦𝐸𝐸0は制御⼊⼒𝛎𝛎𝑦𝑦𝐸𝐸0(𝑘𝑘 − 1)から
の未来の予測⼊⼒の変化量，∆𝛎𝛎�𝑦𝑦𝐸𝐸1は制御⼊⼒𝛎𝛎𝑦𝑦𝐸𝐸1(𝑘𝑘 − 1)からの未来の予測⼊⼒の変化量で
ある．  
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⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡ 𝐄𝐄
�(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑧𝑧𝐸𝐸|𝑘𝑘)
𝛀𝛀�(𝑘𝑘 +𝐻𝐻𝑧𝑧𝐸𝐸|𝑘𝑘)

⋮
𝐗𝐗��𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑝𝑝𝐸𝐸|𝑘𝑘�
𝛀𝛀��𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑝𝑝𝐸𝐸|𝑘𝑘�
𝐄𝐄�𝜎𝜎(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑧𝑧𝐸𝐸|𝑘𝑘)

⋮
𝐄𝐄�𝜎𝜎�𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑝𝑝𝐸𝐸|𝑘𝑘�⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

=

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡𝐀𝐀𝑦𝑦𝐸𝐸

𝐻𝐻𝑤𝑤𝐸𝐸 𝟎𝟎6×6
⋮ ⋮

𝐀𝐀𝑦𝑦𝐸𝐸
𝐻𝐻𝑝𝑝𝐸𝐸 𝟎𝟎6×6

𝐀𝐀𝑦𝑦𝐸𝐸
𝐻𝐻𝑤𝑤𝐸𝐸 −𝐀𝐀𝑦𝑦𝐸𝐸

𝐻𝐻𝑤𝑤𝐸𝐸

⋮ ⋮
𝐀𝐀𝑦𝑦𝐸𝐸
𝐻𝐻𝑝𝑝𝐸𝐸 −𝐀𝐀𝑦𝑦𝐸𝐸

𝐻𝐻𝑝𝑝𝐸𝐸 ⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

⎣
⎢
⎢
⎡
𝐄𝐄(𝑘𝑘)
𝛀𝛀(𝑘𝑘)
𝐄𝐄𝑦𝑦(𝑘𝑘)
𝛀𝛀𝑦𝑦(𝑘𝑘)⎦

⎥
⎥
⎤
 

+

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡ � 𝐀𝐀𝑦𝑦𝐸𝐸

𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐸𝐸

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑤𝑤𝐸𝐸−1

𝑗𝑗=0

𝟎𝟎6×3

⋮ ⋮

� 𝐀𝐀𝑦𝑦𝐸𝐸
𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐸𝐸

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑝𝑝𝐸𝐸−1

𝑗𝑗=0

𝟎𝟎6×3

𝟎𝟎6×3 � 𝐀𝐀𝑦𝑦𝐸𝐸
𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐸𝐸

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑤𝑤𝐸𝐸−1

𝑗𝑗=0
⋮ ⋮

𝟎𝟎6×3 � 𝐀𝐀𝑦𝑦𝐸𝐸
𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐸𝐸

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑝𝑝𝐸𝐸−1

𝑗𝑗=0 ⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

�𝛎𝛎𝑦𝑦𝐸𝐸0
(𝑘𝑘 − 1)

𝛎𝛎𝑦𝑦𝐸𝐸1(𝑘𝑘 − 1)�

+

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡ � 𝐀𝐀𝑦𝑦𝐸𝐸

𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐸𝐸

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑤𝑤𝐸𝐸−1

𝑗𝑗=0

⋯ � 𝐀𝐀𝑦𝑦𝐸𝐸
𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐸𝐸

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑤𝑤𝐸𝐸−𝐻𝐻𝑢𝑢𝐸𝐸

𝑗𝑗=0

𝟎𝟎6×3 ⋯ 𝟎𝟎6×3

⋮ ⋱ ⋮ ⋮ ⋱ ⋮

� 𝐀𝐀𝑦𝑦𝐸𝐸
𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐸𝐸

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑝𝑝𝐸𝐸−1

𝑗𝑗=0

⋯ � 𝐀𝐀𝑦𝑦𝐸𝐸
𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐸𝐸

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑝𝑝𝐸𝐸−𝐻𝐻𝑢𝑢𝐸𝐸

𝑗𝑗=0

𝟎𝟎6×3 ⋯ 𝟎𝟎6×3

𝟎𝟎6×3 ⋯ 𝟎𝟎6×3 � 𝐀𝐀𝑦𝑦𝐸𝐸
𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐸𝐸

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑤𝑤𝐸𝐸−1

𝑗𝑗=0

⋯ 𝟎𝟎6×3

⋮ ⋱ ⋮ ⋮ ⋱ ⋮

𝟎𝟎6×3 ⋯ 𝟎𝟎6×3 � 𝐀𝐀𝑦𝑦𝐸𝐸
𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐸𝐸

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑝𝑝𝐸𝐸−1

𝑗𝑗=0

⋯ � 𝐀𝐀𝑦𝑦𝐸𝐸
𝑗𝑗 𝐁𝐁𝑦𝑦𝐸𝐸

𝑦𝑦=𝐻𝐻𝑝𝑝𝐸𝐸−𝐻𝐻𝑢𝑢𝐸𝐸

𝑗𝑗=0 ⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

∙

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡

∆𝛎𝛎�𝑦𝑦𝐸𝐸0(𝑘𝑘|𝑘𝑘)
⋮

∆𝛎𝛎�𝑦𝑦𝐸𝐸0(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑢𝑢𝐸𝐸 − 1|𝑘𝑘)
∆𝛎𝛎�𝑦𝑦𝐸𝐸1(𝑘𝑘|𝑘𝑘)

⋮
∆𝛎𝛎�𝑦𝑦𝐸𝐸1(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑢𝑢𝐸𝐸 − 1|𝑘𝑘)⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 

（5.122） 
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ここで，次式で表現される関数𝐿𝐿𝐸𝐸(𝐄𝐄, 𝑑𝑑)の導関数が負定になるように位相空間上の超平面𝐬𝐬𝑦𝑦𝐸𝐸
を決定する． 

 𝐿𝐿𝐸𝐸 =
1
2
�𝐬𝐬𝑦𝑦𝐸𝐸 �

𝐄𝐄
𝛀𝛀��

T

𝐬𝐬𝑦𝑦𝐸𝐸 �
𝐄𝐄
𝛀𝛀� 

（5.123） 

以上により，評価関数に⽤いる𝑘𝑘ステップ⽬の時刻における𝐻𝐻𝑧𝑧𝐸𝐸から𝐻𝐻𝑝𝑝𝐸𝐸ステップまでの予
測量𝐄𝐄�𝑦𝑦𝐸𝐸(𝑘𝑘)は 

 

𝐄𝐄�𝑦𝑦𝐸𝐸(𝑘𝑘) =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡ 𝐄𝐄
�(𝑘𝑘 +𝐻𝐻𝑧𝑧𝐸𝐸|𝑘𝑘)
𝛀𝛀�(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑧𝑧𝐸𝐸|𝑘𝑘)

⋮
𝐄𝐄��𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑝𝑝𝐸𝐸|𝑘𝑘�
𝛀𝛀��𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑝𝑝𝐸𝐸|𝑘𝑘�
𝛔𝛔�𝑦𝑦𝐸𝐸(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑧𝑧𝐸𝐸|𝑘𝑘)

⋮
𝛔𝛔�𝑦𝑦𝐸𝐸�𝑘𝑘 +𝐻𝐻𝑝𝑝𝐸𝐸|𝑘𝑘�⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 

=

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡
𝐈𝐈6×6 𝟎𝟎6×6 ⋯ 𝟎𝟎6×6 𝟎𝟎6×6 𝟎𝟎6×6 ⋯ 𝟎𝟎6×6
𝟎𝟎6×6 𝐈𝐈6×6 ⋱ ⋮ 𝟎𝟎6×6 𝟎𝟎6×6 ⋱ ⋮
⋮ ⋱ ⋱ 𝟎𝟎6×6 ⋮ ⋱ ⋱ 𝟎𝟎6×6

𝟎𝟎6×6 ⋯ 𝟎𝟎6×6 𝐈𝐈6×6 𝟎𝟎3×6 ⋯ 𝟎𝟎3×6 𝟎𝟎3×6
𝟎𝟎3×6 𝟎𝟎3×6 ⋯ 𝟎𝟎3×6 𝐬𝐬𝑦𝑦𝐸𝐸 𝟎𝟎3×6 ⋯ 𝟎𝟎3×6
𝟎𝟎3×6 𝟎𝟎3×6 ⋱ ⋮ 𝟎𝟎3×6 𝐬𝐬𝑦𝑦𝐸𝐸 ⋱ ⋮
⋮ ⋱ ⋱ 𝟎𝟎3×6 ⋮ ⋱ ⋱ 𝟎𝟎3×6

𝟎𝟎3×6 ⋯ 𝟎𝟎3×6 𝟎𝟎3×6 𝟎𝟎3×6 ⋯ 𝟎𝟎3×6 𝐬𝐬𝑦𝑦𝐸𝐸 ⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡ 𝐄𝐄
�(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑧𝑧𝐸𝐸|𝑘𝑘)
𝛀𝛀�(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑧𝑧𝐸𝐸|𝑘𝑘)

⋮
𝐗𝐗��𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑝𝑝𝐸𝐸|𝑘𝑘�
𝛀𝛀��𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑝𝑝𝐸𝐸|𝑘𝑘�
𝐄𝐄�𝜎𝜎(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑧𝑧𝐸𝐸|𝑘𝑘)

⋮
𝐄𝐄�𝜎𝜎�𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑝𝑝𝐸𝐸|𝑘𝑘�⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 

（5.124） 

と表すことができる．ここで𝑘𝑘ステップ⽬の時刻における 1 ステップ⽬から𝐻𝐻𝑢𝑢𝐸𝐸ステップま
での未来の⼊⼒変化量𝚫𝚫𝚴𝚴�𝐸𝐸(𝑘𝑘)を 

 𝚫𝚫𝚴𝚴�𝐸𝐸(𝑘𝑘) =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡

𝚫𝚫𝛎𝛎�𝑦𝑦𝐸𝐸0(𝑘𝑘|𝑘𝑘)
⋮

𝚫𝚫𝛎𝛎�𝑦𝑦𝐸𝐸0(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑢𝑢𝐸𝐸 − 1|𝑘𝑘)
𝚫𝚫𝛎𝛎�𝑦𝑦𝐸𝐸1(𝑘𝑘|𝑘𝑘)

⋮
𝚫𝚫𝛎𝛎�𝑦𝑦𝐸𝐸1(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑢𝑢𝐸𝐸 − 1|𝑘𝑘)⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 （5.125） 

と定義し，同様に，𝑘𝑘ステップ⽬の時刻における𝐻𝐻𝑧𝑧𝐸𝐸から𝐻𝐻𝑝𝑝𝐸𝐸ステップまでの⽬標姿勢⾓およ
び⽬標⾓速度までの参照軌道𝐑𝐑𝐸𝐸(𝑘𝑘)は 

 𝐑𝐑𝐸𝐸(𝑘𝑘) =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡𝐫𝐫𝑟𝑟𝐸𝐸

(𝑘𝑘 +𝐻𝐻𝑧𝑧𝐸𝐸|𝑘𝑘)
𝐫𝐫𝑟𝑟𝑟𝑟(𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑧𝑧𝐸𝐸|𝑘𝑘)

⋮
𝐫𝐫𝑟𝑟𝐸𝐸�𝑘𝑘 +𝐻𝐻𝑝𝑝𝐸𝐸|𝑘𝑘�
𝐫𝐫𝑟𝑟𝑟𝑟�𝑘𝑘 + 𝐻𝐻𝑝𝑝𝐸𝐸|𝑘𝑘�

𝟎𝟎3×1
⋮

𝟎𝟎3×1 ⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 （5.126） 

と表すことができる．よって，式（5.122）の評価関数𝑉𝑉𝐸𝐸(𝑘𝑘)は 
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 𝑉𝑉𝐸𝐸(𝑘𝑘) = �𝐗𝐗�𝑦𝑦𝐸𝐸(𝑘𝑘)− 𝐑𝐑𝐸𝐸(𝑘𝑘)�T𝐐𝐐𝑌𝑌𝐸𝐸�𝐗𝐗�𝑦𝑦𝐸𝐸(𝑘𝑘)−𝐑𝐑𝐸𝐸(𝑘𝑘)�+ 𝚫𝚫𝚴𝚴�𝐸𝐸T(𝑘𝑘)𝐑𝐑𝛮𝛮𝐸𝐸𝚫𝚫𝚴𝚴�𝐸𝐸(𝑘𝑘) （5.127） 

と表すことができる．ここで，𝐐𝐐𝑌𝑌𝑋𝑋，𝐑𝐑𝛮𝛮𝑋𝑋は重み⾏列であり， 

 𝐐𝐐𝑌𝑌𝐸𝐸 = diag �𝐪𝐪𝑌𝑌𝐸𝐸(𝐻𝐻𝑧𝑧𝐸𝐸),⋯ ,𝐪𝐪𝑌𝑌𝐸𝐸�𝐻𝐻𝑝𝑝𝐸𝐸�,𝐪𝐪𝜎𝜎(𝐻𝐻𝑧𝑧𝐸𝐸),⋯ ,𝐪𝐪𝜎𝜎𝐸𝐸�𝐻𝐻𝑝𝑝𝐸𝐸�� （5.128） 

 𝐑𝐑𝑌𝑌𝐸𝐸 = diag�𝐫𝐫𝑈𝑈𝐸𝐸0(0),⋯ , 𝐫𝐫𝑈𝑈𝐸𝐸0(𝐻𝐻𝑢𝑢𝐸𝐸 − 1), 𝐫𝐫𝑈𝑈𝐸𝐸1(0),⋯ , 𝐫𝐫𝑈𝑈𝐸𝐸1(𝐻𝐻𝑢𝑢𝐸𝐸 − 1)� （5.129） 

で定義される．上式のように，各ステップにおいて重み⾏列を変更することが可能だが，本
論⽂においては，各ステップで重み⾏列を変更しないで調整を⾏った．また，姿勢⾓に関す
る参照軌道𝐫𝐫𝑟𝑟𝐸𝐸および⾓速度に関する参照軌道𝐫𝐫𝑟𝑟𝑟𝑟は次式で示される指数関数を設定した． 

 𝐫𝐫𝑟𝑟𝑋𝑋(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘) = 𝐄𝐄𝑐𝑐 − 𝑒𝑒−
∆𝑡𝑡
𝑇𝑇𝑅𝑅𝐸𝐸

𝑖𝑖�𝐄𝐄𝑐𝑐 − 𝐄𝐄(𝑘𝑘)� （5.130） 

 𝐫𝐫𝑟𝑟𝑟𝑟(𝑘𝑘 + 𝑖𝑖|𝑘𝑘) =
1
𝑇𝑇𝑅𝑅𝐸𝐸

𝑒𝑒−
∆𝑡𝑡
𝑇𝑇𝑅𝑅𝐸𝐸

𝑖𝑖�𝐄𝐄𝑐𝑐 − 𝐄𝐄(𝑘𝑘)� （5.131） 

∆𝑑𝑑はサンプリング周期，𝑇𝑇𝑅𝑅𝐸𝐸は参照軌道の時定数，𝐄𝐄𝑐𝑐は⽬標姿勢⾓であり，これらを含む制
御器に⽤いた調整パラメータを表 5.9 に示す．以上により導かれた式（5.127）の評価関数を
解いて得られた⼊⼒𝚫𝚫𝚴𝚴�𝐸𝐸に対して実際に制御⼊⼒に⽤いるのは𝑘𝑘ステップ⽬の時刻における
制御⼊⼒のみであるので 

 �𝚫𝚫𝛎𝛎
�𝑦𝑦𝐸𝐸0(𝑘𝑘|𝑘𝑘)

𝚫𝚫𝛎𝛎�𝑦𝑦𝐸𝐸1(𝑘𝑘|𝑘𝑘)� = 𝐋𝐋𝑢𝑢𝐸𝐸𝚫𝚫𝚴𝚴�𝐸𝐸(𝑘𝑘) （5.132） 

 𝐋𝐋𝑢𝑢𝐸𝐸 = �𝐈𝐈3×3 𝟎𝟎3×3 ⋯ 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 ⋯ 𝟎𝟎3×3
𝟎𝟎3×3 𝟎𝟎3×3 ⋯ 𝟎𝟎3×3 𝐈𝐈3×3 𝟎𝟎3×3 ⋯ 𝟎𝟎3×3

� （5.133） 

となる．したがって，ある𝑘𝑘ステップ⽬の時刻における制御⼊⼒𝛎𝛎𝑦𝑦𝐸𝐸0(𝑘𝑘)，𝛎𝛎𝑦𝑦𝐸𝐸1(𝑘𝑘)は，次式で
表現される． 

 �𝛎𝛎𝑦𝑦𝐸𝐸0
(𝑘𝑘)

𝛎𝛎𝑦𝑦𝐸𝐸1(𝑘𝑘)� = �∆𝛎𝛎
�𝑦𝑦𝐸𝐸0(𝑘𝑘|𝑘𝑘)

∆𝛎𝛎�𝑦𝑦𝐸𝐸1(𝑘𝑘|𝑘𝑘)� + �𝛎𝛎𝑦𝑦𝐸𝐸0
(𝑘𝑘 − 1)

𝛎𝛎𝑦𝑦𝐸𝐸1(𝑘𝑘 − 1)� （5.134） 

最終的に EMPC で求められる制御⼊⼒𝛎𝛎𝐸𝐸は 

 𝛎𝛎𝐸𝐸 = 𝛎𝛎𝑦𝑦𝐸𝐸0(𝑘𝑘) + 𝛎𝛎𝑦𝑦𝐸𝐸1(𝑘𝑘) （5.135） 

となる．図 5.53 に𝜇𝜇設計法を⽤いた制御器による回転制御器のブロック線図を示す． 

ブロック線図を示す． 
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 図 5.54 はロバスト安定性の解析結果である．並進制御系と同様に図 5.54 は対象の周波数
領域において，構造化特異値𝜇𝜇が 1 以下を示しており，ロバスト安定性を満足していること
が確認できる． 

 

表 5.9 拡張モデル予測制御のパラメータ 

Sampling time ∆𝑑𝑑 [s] 2.0 × 10−2 

Time constant 𝑇𝑇𝑅𝑅𝐸𝐸  [s] 3.0 

Predictive horizon 𝐻𝐻𝑝𝑝𝐸𝐸  10 

Control horizon 𝐻𝐻𝑢𝑢𝐸𝐸  5.0 

Window parameter 𝐻𝐻𝑧𝑧𝐸𝐸  1.0 

Weighting matrix 𝐪𝐪𝑌𝑌𝐸𝐸(𝑖𝑖) 𝑖𝑖 = 𝐻𝐻𝑧𝑧𝐸𝐸 ,𝐻𝐻𝑧𝑧𝐸𝐸 + 1 … ,𝐻𝐻𝑝𝑝𝐸𝐸 

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡
20 0 0 0 0 0
0 20 0 0 0 0
0 0 10 0 0 0
0 0 0 4.0 0 0
0 0 0 0 4.0 0
0 0 0 0 0 2.0⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 

Weighting matrix 𝐪𝐪𝜎𝜎𝐸𝐸(𝑖𝑖) 𝑖𝑖 = 𝐻𝐻𝑧𝑧𝐸𝐸 ,𝐻𝐻𝑧𝑧𝐸𝐸 + 1, … ,𝐻𝐻𝑝𝑝𝐸𝐸  �
1.0 0 0
0 1.0 0
0 0 1.0

� 

Weighting matrix 𝐫𝐫𝑈𝑈𝐸𝐸0(𝑖𝑖) 𝑖𝑖 = 0,1, … ,𝐻𝐻𝑢𝑢𝑋𝑋 �
1.0 0 0
0 1.0 0
0 0 1.0

� 

Weighting matrix 𝐫𝐫𝑈𝑈𝐸𝐸1(𝑖𝑖) 𝑖𝑖 = 0,1, … ,𝐻𝐻𝑢𝑢𝐸𝐸  �
1.0 0 0
0 1.0 0
0 0 1.0

� 

Switching hyperplane 𝐬𝐬𝑦𝑦𝐸𝐸 �
1.0 0 0 2.0 0 0
0 1.0 0 0 2.0 0
0 0 1.0 0 0 2.0

� 

 

 

図 5.53 EMPC を⽤いた並進制御器のブロック線図 
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図 5.54 EMPC を⽤いた回転制御器のロバスト安定性 
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5．2．3 ⼊⼒合成器 

 並進制御器および回転制御器によって⽣成される制御⼊⼒は，慣性座標系における⼊⼒
ベ ク ト ル 𝐅𝐅𝑦𝑦 = [𝐹𝐹𝑦𝑦𝑋𝑋 𝐹𝐹𝑦𝑦𝑌𝑌 𝐹𝐹𝑦𝑦𝑑𝑑]T と 機 体 座 標 系 に お け る ⼊ ⼒ モ ー メ ン ト 𝐌𝐌𝑦𝑦 =
[𝑀𝑀𝑦𝑦𝑋𝑋 𝑀𝑀𝑦𝑦𝑌𝑌 𝑀𝑀𝑦𝑦𝑑𝑑]Tである．しかしながら，QTW-UAV のアクチュエータは，各軸に独立し
て⼊⼒とモーメントを⽣成できず，アクチュエータによって⽣成される⼊⼒とモーメント
は，ティルト⾓によって大きく変化する．例えば，ティルト⾓が 90°の場合，𝑋𝑋軸⽅向の移
動と⽅位⾓𝛹𝛹の制御にはフラッペロンによる偏向推⼒を利⽤するが，ティルト⾓が０°の場
合においてフラッペロンによる偏向推⼒は𝑍𝑍軸⽅向の移動とロール⾓𝛷𝛷の制御に⽤いられる．
このように，ティルト⾓に合わせて，⼊⼒ベクトル𝐅𝐅𝑦𝑦と⼊⼒モーメント𝐌𝐌𝑦𝑦を実現する適切
なプロペラ推⼒とフラッペロンの舵⾓を決定する必要がある．本章では，並進制御器および
回転制御器から与えられた制御⼊⼒を⼊⼒合成器によって各アクチュエータに分配する⽅
法について解説する． 

 

 
図 5.55 アクチュエータ座標系 

 

アクチュエータは QTW-UAV の機体座標系に固定されているため，⼊⼒ベクトル𝐅𝐅𝑦𝑦およ
び⼊⼒モーメント𝐌𝐌𝑦𝑦は次式のように機体座標系の⼊⼒ベクトル𝐅𝐅𝐿𝐿 = [𝐹𝐹𝐿𝐿𝑡𝑡 𝐹𝐹𝐿𝐿𝑦𝑦 𝐹𝐹𝐿𝐿𝑧𝑧]Tと⼊
⼒モーメント𝐌𝐌𝐿𝐿 = [𝑀𝑀𝐿𝐿𝑡𝑡 𝑀𝑀𝐿𝐿𝑦𝑦 𝑀𝑀𝐿𝐿𝑧𝑧]Tに変換される． 

 𝐅𝐅𝐿𝐿 = 𝐂𝐂𝑋𝑋
𝐵𝐵 𝑃𝑃⁄ 𝐅𝐅𝑦𝑦 （5.136） 

 𝐌𝐌𝐿𝐿 = 𝐌𝐌𝑦𝑦 （5.137） 

プロペラによる推⼒とフラッペロンによる偏向推⼒は，ティルト⾓により⽅向を変える
ことができるので，⼊⼒ベクトル𝐅𝐅𝐿𝐿と⼊⼒モーメント𝐌𝐌𝐿𝐿はティルト⾓を考慮して分配する
必要がある．まず，図 5.55 に示されるようにプロペラとフラッペロン偏向推⼒の⽅向は直
交していると仮定し，プロペラの推⼒⽅向を𝑋𝑋𝑎𝑎𝑐𝑐軸としたアクチュエータ座標系を定義する．
また，前翼と後翼のティルト⾓の指令値は等しいとする． 

 𝜉𝜉1 = 𝜉𝜉2 = 𝜉𝜉 （5.138） 

𝑋𝑋𝐵𝐵 

𝑍𝑍𝐵𝐵 
𝑍𝑍𝑎𝑎𝑐𝑐 

𝑋𝑋𝑎𝑎𝑐𝑐 

𝑇𝑇1，𝑇𝑇2 
𝐹𝐹𝑓𝑓1，𝐹𝐹𝑓𝑓2 

𝜉𝜉 
𝑇𝑇3，𝑇𝑇4 

𝐹𝐹𝑓𝑓3，𝐹𝐹𝑓𝑓4 
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以上を⽤いて，⼊⼒ベクトル𝐅𝐅𝐿𝐿と⼊⼒モーメント𝐌𝐌𝐿𝐿をアクチュエータ座標系に変換した⼊
⼒ベクトル𝐅𝐅𝑡𝑡と⼊⼒モーメント𝐌𝐌𝑡𝑡は次式で与えられる． 

 𝐅𝐅𝑡𝑡 = �
𝐹𝐹𝑡𝑡𝑡𝑡
𝐹𝐹𝑡𝑡𝑦𝑦
𝐹𝐹𝑡𝑡𝑧𝑧

� = �
𝐹𝐹𝐿𝐿𝑡𝑡 cos 𝜉𝜉 − 𝐹𝐹𝐿𝐿𝑧𝑧 sin 𝜉𝜉

𝐹𝐹𝐿𝐿𝑦𝑦
𝐹𝐹𝐿𝐿𝑡𝑡 sin 𝜉𝜉 + 𝐹𝐹𝐿𝐿𝑧𝑧 cos 𝜉𝜉

� （5.139） 

 𝐌𝐌𝑡𝑡 = �
𝑀𝑀𝑡𝑡𝑡𝑡
𝑀𝑀𝑡𝑡𝑦𝑦
𝑀𝑀𝑡𝑡𝑧𝑧

� = �
𝑀𝑀𝐿𝐿𝑡𝑡 cos 𝜉𝜉 −𝑀𝑀𝐿𝐿𝑧𝑧 sin 𝜉𝜉

𝑀𝑀𝐿𝐿𝑦𝑦
𝑀𝑀𝐿𝐿𝑡𝑡 sin 𝜉𝜉 + 𝑀𝑀𝐿𝐿𝑧𝑧 cos 𝜉𝜉

� （5.140） 

各プロペラの推⼒とフラッペロンによる偏向推⼒は，次式の関係を利⽤して決定される． 

 𝐅𝐅𝑡𝑡 = �
𝑇𝑇1 + 𝑇𝑇2 + 𝑇𝑇3 + 𝑇𝑇4

0
−𝐹𝐹𝑓𝑓1 − 𝐹𝐹𝑓𝑓2 − 𝐹𝐹𝑓𝑓3 − 𝐹𝐹𝑓𝑓4

� （5.141） 

 𝐌𝐌𝑡𝑡 =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡ �𝐹𝐹𝑓𝑓1 + 𝐹𝐹𝑓𝑓4�𝑙𝑙𝑓𝑓𝑦𝑦 − �𝐹𝐹𝑓𝑓2 + 𝐹𝐹𝑓𝑓3�𝑙𝑙𝑓𝑓𝑦𝑦 +

𝑏𝑏𝑝𝑝
𝑘𝑘𝑝𝑝

(−𝑇𝑇1 + 𝑇𝑇2 − 𝑇𝑇3 + 𝑇𝑇4)

(𝑇𝑇1 + 𝑇𝑇2)𝑙𝑙𝑡𝑡𝑡𝑡1 sin 𝜉𝜉 − (𝑇𝑇3 + 𝑇𝑇4)𝑙𝑙𝑡𝑡𝑡𝑡2 sin 𝜉𝜉
+�𝐹𝐹𝑓𝑓1 + 𝐹𝐹𝑓𝑓2��𝑙𝑙𝑡𝑡𝑡𝑡1 sin 𝜉𝜉 − 𝑙𝑙𝑧𝑧𝑓𝑓� − �𝐹𝐹𝑓𝑓3 + 𝐹𝐹𝑓𝑓4��𝑙𝑙𝑡𝑡𝑡𝑡2 cos 𝜉𝜉 + 𝑙𝑙𝑧𝑧𝑓𝑓�

(𝑇𝑇1 + 𝑇𝑇4)𝑙𝑙𝑡𝑡𝑦𝑦 − (𝑇𝑇2 + 𝑇𝑇3)𝑙𝑙𝑡𝑡𝑦𝑦 ⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

 （5.142） 

以上の関係式を⽤いて， 𝐹𝐹𝑡𝑡𝑡𝑡を⽣成するためのプロペラ推⼒を𝑇𝑇𝐹𝐹𝑡𝑡𝑡𝑡， 𝐹𝐹𝑡𝑡𝑧𝑧を⽣成するためのフ
ラッペロンによる偏向推⼒を𝐹𝐹𝐹𝐹𝑡𝑡𝑧𝑧とすると，𝑇𝑇𝐹𝐹𝑡𝑡𝑡𝑡および𝐹𝐹𝐹𝐹𝑡𝑡𝑧𝑧は 

 𝑇𝑇𝐹𝐹𝑡𝑡𝑡𝑡 =
𝐹𝐹𝑡𝑡𝑡𝑡
4

 （5.143） 

 𝐹𝐹𝐹𝐹𝑡𝑡𝑧𝑧 =
𝐹𝐹𝑡𝑡𝑧𝑧
4

 （5.144） 

となる．同様に，⼊⼒モーメント𝐌𝐌𝑡𝑡を⽣成するための各アクチュエータの⼊⼒を考える．
各アクチュエータには，⼊⼒モーメント𝐌𝐌𝑡𝑡を実現するための⼊⼒が機体軸の正⽅向に等分
されると定義すると，各アクチュエータの⼊⼒は 

 𝐹𝐹𝑀𝑀𝑡𝑡𝑡𝑡 =
𝑀𝑀𝑡𝑡𝑡𝑡

4𝑙𝑙𝑡𝑡𝑦𝑦
，�𝐹𝐹𝑓𝑓1 = 𝐹𝐹𝑓𝑓4 = 𝐹𝐹𝑀𝑀𝑡𝑡𝑡𝑡 ,𝐹𝐹𝑓𝑓2 = 𝐹𝐹𝑓𝑓3 = −𝐹𝐹𝑀𝑀𝑡𝑡𝑡𝑡� （5.145） 

 𝑇𝑇𝑀𝑀𝑡𝑡𝑦𝑦 =
𝑀𝑀𝑡𝑡𝑦𝑦

4𝑙𝑙𝑡𝑡𝑦𝑦 sin 𝜉𝜉
，�𝑇𝑇1 = 𝑇𝑇2 = 𝑇𝑇𝑀𝑀𝑡𝑡𝑦𝑦,𝑇𝑇3 = 𝑇𝑇4 = −𝑇𝑇𝑀𝑀𝑡𝑡𝑦𝑦� （5.146） 

 𝐹𝐹𝑀𝑀𝑡𝑡𝑦𝑦 =
𝑀𝑀𝑡𝑡𝑦𝑦

4𝑙𝑙𝑡𝑡𝑦𝑦 cos 𝜉𝜉
，�𝐹𝐹𝑓𝑓1 = 𝐹𝐹𝑓𝑓2 = 𝐹𝐹𝑀𝑀𝑡𝑡𝑦𝑦,𝐹𝐹𝑓𝑓2 = 𝐹𝐹𝑓𝑓4 = −𝐹𝐹𝑀𝑀𝑡𝑡𝑦𝑦� （5.147） 
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 𝑇𝑇𝑀𝑀𝑡𝑡𝑧𝑧 =
𝑀𝑀𝑡𝑡𝑧𝑧

4𝑙𝑙𝑡𝑡𝑦𝑦
，(𝑇𝑇1 = 𝑇𝑇4 = 𝑇𝑇𝑀𝑀𝑡𝑡𝑧𝑧,𝑇𝑇2 = 𝑇𝑇3 = −𝑇𝑇𝑀𝑀𝑡𝑡𝑧𝑧) （5.148） 

となる．ここで，𝑀𝑀𝑡𝑡𝑡𝑡を⽣成するためのフラッペロン偏向推⼒は𝐹𝐹𝑀𝑀𝑡𝑡𝑡𝑡， 𝑀𝑀𝑡𝑡𝑦𝑦を⽣成するため
のプロペラ推⼒は𝑇𝑇𝑀𝑀𝑡𝑡𝑦𝑦，𝑀𝑀𝑡𝑡𝑦𝑦を⽣成するためのフラッペロン偏向推⼒は𝐹𝐹𝑀𝑀𝑡𝑡𝑦𝑦，𝑀𝑀𝑡𝑡𝑧𝑧を⽣成する
ためのプロペラ推⼒は𝑇𝑇𝑀𝑀𝑡𝑡𝑧𝑧で定義される．式（5.146）と（5.147）に示されるように，𝑀𝑀𝑡𝑡𝑦𝑦に
限ってプロペラ推⼒とフラッペロンの偏向推⼒のどちらの⼒でも実現が可能であることが
わかる．しかし，式中には三⾓関数が含まれるので，ティルト⾓が 0°においてプロペラ推⼒
によるピッチ⾓の制御ができず，ティルト⾓が 90°の場合はフラッペロンの偏向推⼒で発⽣
するピッチングモーメントが 0 となり，フラッペロンによるピッチ⾓の制御は困難となる．
したがって，プロペラ推⼒とフラッペロン偏向推⼒は，次式で定義されるシグモイド関数を
⽤いた重み関数によって，ティルト⾓に応じてプロペラ推⼒とフラッペロン偏向推⼒の割
合を変更する． 

 𝑇𝑇𝑀𝑀𝑡𝑡𝑦𝑦′ = 𝑇𝑇𝑀𝑀𝑡𝑡𝑦𝑦 �1 + 𝑒𝑒𝑊𝑊𝐴𝐴�𝜉𝜉−
𝜋𝜋
4��

−1
 （5.149） 

 𝐹𝐹𝑀𝑀𝑡𝑡𝑦𝑦′ = 𝐹𝐹𝑀𝑀𝑡𝑡𝑦𝑦 �1− �1 + 𝑒𝑒𝑊𝑊𝐴𝐴�𝜉𝜉−
𝜋𝜋
4��

−1
� （5.150） 

ここで，𝑊𝑊𝐴𝐴はシグモイド関数の変曲点での勾配を決定する係数である．以上で求められた 

⼊⼒ベクトル𝐅𝐅𝑡𝑡と⼊⼒モーメント𝐌𝐌𝑡𝑡を実現するためのプロペラ推⼒とフラッペロン偏向推
⼒を重ね合わせると，最終的なプロペラ推⼒の指令値𝑇𝑇𝑐𝑐1，𝑇𝑇𝑐𝑐2，𝑇𝑇𝑐𝑐3，𝑇𝑇𝑐𝑐4とフラッペロン偏向
推⼒の指令値𝐹𝐹𝑓𝑓𝑐𝑐1，𝐹𝐹𝑓𝑓𝑐𝑐2，𝐹𝐹𝑓𝑓𝑐𝑐3，𝐹𝐹𝑓𝑓𝑐𝑐4が算出できる． 

 𝑇𝑇𝑐𝑐1 = 𝑇𝑇𝐹𝐹𝑡𝑡𝑡𝑡 + 𝑇𝑇𝑀𝑀𝑡𝑡𝑦𝑦′ + 𝑇𝑇𝑀𝑀𝑡𝑡𝑧𝑧 （5.151） 

 𝑇𝑇𝑐𝑐2 = 𝑇𝑇𝐹𝐹𝑡𝑡𝑡𝑡 + 𝑇𝑇𝑀𝑀𝑡𝑡𝑦𝑦′ − 𝑇𝑇𝑀𝑀𝑡𝑡𝑧𝑧 （5.152） 

 𝑇𝑇𝑐𝑐3 = 𝑇𝑇𝐹𝐹𝑡𝑡𝑡𝑡 − 𝑇𝑇𝑀𝑀𝑡𝑡𝑦𝑦′ − 𝑇𝑇𝑀𝑀𝑡𝑡𝑧𝑧 （5.153） 

 𝑇𝑇𝑐𝑐4 = 𝑇𝑇𝐹𝐹𝑡𝑡𝑡𝑡 − 𝑇𝑇𝑀𝑀𝑡𝑡𝑦𝑦′ + 𝑇𝑇𝑀𝑀𝑡𝑡𝑧𝑧 （5.154） 

 𝐹𝐹𝑓𝑓𝑐𝑐1 = 𝐹𝐹𝐹𝐹𝑡𝑡𝑧𝑧 + 𝐹𝐹𝑀𝑀𝑡𝑡𝑡𝑡 + 𝐹𝐹𝑀𝑀𝑡𝑡𝑦𝑦′  （5.155） 

 𝐹𝐹𝑓𝑓𝑐𝑐2 = 𝐹𝐹𝐹𝐹𝑡𝑡𝑧𝑧 − 𝐹𝐹𝑀𝑀𝑡𝑡𝑡𝑡 + 𝐹𝐹𝑀𝑀𝑡𝑡𝑦𝑦′  （5.156） 
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 𝐹𝐹𝑓𝑓𝑐𝑐3 = 𝐹𝐹𝐹𝐹𝑡𝑡𝑧𝑧 − 𝐹𝐹𝑀𝑀𝑡𝑡𝑡𝑡 − 𝐹𝐹𝑀𝑀𝑡𝑡𝑦𝑦′  （5.157） 

 𝐹𝐹𝑓𝑓𝑐𝑐4 = 𝐹𝐹𝐹𝐹𝑡𝑡𝑧𝑧 + 𝐹𝐹𝑀𝑀𝑡𝑡𝑡𝑡 − 𝐹𝐹𝑀𝑀𝑡𝑡𝑦𝑦′  （5.158） 

フラッペロンの舵⾓の指令値𝛿𝛿𝑓𝑓𝑐𝑐1，𝛿𝛿𝑓𝑓𝑐𝑐2，𝛿𝛿𝑓𝑓𝑐𝑐3，𝛿𝛿𝑓𝑓𝑐𝑐4は，式（5.16）と式（5.155）から（5.158）
を⽤いて 

 𝛿𝛿𝑓𝑓𝑐𝑐1 =
𝐹𝐹𝑓𝑓𝑐𝑐1

�𝑞𝑞1 + 𝑞𝑞𝑝𝑝1�𝑆𝑆𝑓𝑓𝐶𝐶𝑃𝑃𝑓𝑓
 （5.159） 

 𝛿𝛿𝑓𝑓𝑐𝑐2 =
𝐹𝐹𝑓𝑓𝑐𝑐2

�𝑞𝑞2 + 𝑞𝑞𝑝𝑝2�𝑆𝑆𝑓𝑓𝐶𝐶𝑃𝑃𝑓𝑓
 （5.160） 

 𝛿𝛿𝑓𝑓𝑐𝑐3 =
𝐹𝐹𝑓𝑓𝑐𝑐3

�𝑞𝑞3 + 𝑞𝑞𝑝𝑝3�𝑆𝑆𝑓𝑓𝐶𝐶𝑃𝑃𝑓𝑓
 （5.161） 

 𝛿𝛿𝑓𝑓𝑐𝑐4 =
𝐹𝐹𝑓𝑓𝑐𝑐4

�𝑞𝑞4 + 𝑞𝑞𝑝𝑝4�𝑆𝑆𝑓𝑓𝐶𝐶𝑃𝑃𝑓𝑓
 （5.162） 

と表すことができる． 
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6．QTW-UAV の⾶⾏制御システムの性能確認 
 

 

前章にて提案した EMPC を QTW-UAV の⾶⾏制御システムに適⽤する⼿法について解説
した．本章では提案した EMPC を⽤いた⾶⾏制御システムの有効性を検証するために，数
値シミュレーションを⾏う．なお，従来提案されている𝐻𝐻∞制御理論を⽤いたシステム
[Masuda18]，𝜇𝜇設計法とモデルマッチング型 2 自由度制御器を⽤いたシステム[Masuda19]を
比較のため数値シミュレーションにて性能を確認した．これらの制御理論を⽤いた QTW-

UAV の⾶⾏制御システムの設計⽅法に関しては前章にて詳しく解説されている．提案する
システムと比較対象システムの詳しい構成は表 6.1 に示される．制御器の設計に使⽤される
線形化モデルの係数などの調整パラメータは，第 5 章における表 5.1 から表 5.9 にそれぞれ
の制御器に設定されたパラメータが記されている．  

各シミュレーションでは突⾵外乱の影響を確認するために，次式に示されるドライデン
モデルによる⾵外乱が QTW-UAV の運動モデルに印加される． 

 
𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑

⎣
⎢
⎢
⎢
⎡
𝑥𝑥𝑢𝑢𝑢𝑢
𝑥𝑥𝑣𝑣𝑢𝑢
𝑥𝑥𝑧𝑧𝑢𝑢
�̇�𝑥𝑣𝑣𝑢𝑢
�̇�𝑥𝑧𝑧𝑢𝑢⎦

⎥
⎥
⎥
⎤

=

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡−

1
𝑇𝑇𝑢𝑢

0 0 0 0

0 0 0 1 0
0 0 0 0 1

0 −
1

(𝑇𝑇𝑣𝑣)2 0 −
2
𝑇𝑇𝑣𝑣

0

0 0 −
1

(𝑇𝑇𝑧𝑧)2 0 −
2
𝑇𝑇𝑧𝑧⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

⎣
⎢
⎢
⎢
⎡
𝑥𝑥𝑢𝑢𝑢𝑢
𝑥𝑥𝑣𝑣𝑢𝑢
𝑥𝑥𝑧𝑧𝑢𝑢
�̇�𝑥𝑣𝑣𝑢𝑢
�̇�𝑥𝑧𝑧𝑢𝑢⎦

⎥
⎥
⎥
⎤

+

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡

1
𝑇𝑇𝑢𝑢
0
0
1

(𝑇𝑇𝑣𝑣)2
1

(𝑇𝑇𝑧𝑧)2⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

𝑛𝑛𝑧𝑧 （6.1） 

 �
𝑢𝑢𝑢𝑢
𝑣𝑣𝑢𝑢
𝑤𝑤𝑢𝑢
� =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡
𝜎𝜎𝑢𝑢�

2𝑇𝑇𝑢𝑢
𝜋𝜋

0 0 0 0

0 𝜎𝜎𝑣𝑣�
𝑇𝑇𝑣𝑣
𝜋𝜋

0 𝜎𝜎𝑣𝑣�
3𝑇𝑇𝑣𝑣
𝜋𝜋
𝑇𝑇𝑣𝑣 0

0 0 𝜎𝜎𝑧𝑧�
𝑇𝑇𝑧𝑧
𝜋𝜋

0 𝜎𝜎𝑧𝑧�
3𝑇𝑇𝑧𝑧
𝜋𝜋

𝑇𝑇𝑧𝑧
⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

⎣
⎢
⎢
⎢
⎡
𝑥𝑥𝑢𝑢𝑢𝑢
𝑥𝑥𝑣𝑣𝑢𝑢
𝑥𝑥𝑧𝑧𝑢𝑢
�̇�𝑥𝑣𝑣𝑢𝑢
�̇�𝑥𝑧𝑧𝑢𝑢⎦

⎥
⎥
⎥
⎤

 （6.2） 

 
𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑 �

𝑥𝑥𝑝𝑝𝑢𝑢
𝑥𝑥𝑞𝑞𝑢𝑢
𝑥𝑥𝑟𝑟𝑢𝑢

� =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡−

𝜋𝜋𝑈𝑈0
4𝑏𝑏

0 0

0 −
𝜋𝜋𝑈𝑈0
4𝑏𝑏

0

0 0 −
𝜋𝜋𝑈𝑈0
3𝑏𝑏 ⎦

⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

�
𝑥𝑥𝑝𝑝𝑢𝑢
𝑥𝑥𝑞𝑞𝑢𝑢
𝑥𝑥𝑟𝑟𝑢𝑢

�+ �

𝜋𝜋𝑈𝑈0
4𝑏𝑏

0 0
0 1 0
0 0 1

� �
𝑛𝑛𝑧𝑧
𝑤𝑤𝑢𝑢
𝑣𝑣𝑢𝑢
� （6.3） 
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 �
𝑝𝑝𝑢𝑢
𝑞𝑞𝑢𝑢
𝑟𝑟𝑢𝑢
� =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎡ 𝜎𝜎𝑧𝑧
𝐿𝐿𝑧𝑧
1 3⁄ �

0.8
𝑈𝑈0

�
𝜋𝜋

4𝑏𝑏�
1
6 0 0

0 −𝑈𝑈0 �
𝜋𝜋

4𝑏𝑏�
2

0

0 0 −𝑈𝑈0 �
𝜋𝜋

3𝑏𝑏�
2

⎦
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎤

�
𝑥𝑥𝑝𝑝𝑢𝑢
𝑥𝑥𝑞𝑞𝑢𝑢
𝑥𝑥𝑟𝑟𝑢𝑢

�+

⎣
⎢
⎢
⎢
⎡
0 0 0
0

𝜋𝜋
4𝑏𝑏

0

0 0
𝜋𝜋

3𝑏𝑏⎦
⎥
⎥
⎥
⎤
�
𝑛𝑛𝑧𝑧
𝑤𝑤𝑢𝑢
𝑣𝑣𝑢𝑢
� （6.4） 

𝐯𝐯𝑧𝑧𝑢𝑢 = [𝑢𝑢𝑧𝑧𝑢𝑢 𝑣𝑣𝑧𝑧𝑢𝑢 𝑤𝑤𝑧𝑧𝑢𝑢]Tは⾵の対地速度，𝛚𝛚𝑧𝑧𝑢𝑢 = [𝑝𝑝𝑧𝑧𝑢𝑢 𝑞𝑞𝑧𝑧𝑢𝑢 𝑟𝑟𝑧𝑧𝑢𝑢]Tは⾵の対地⾓速度であ
り，状態量𝑥𝑥𝑢𝑢𝑢𝑢，𝑥𝑥𝑣𝑣𝑢𝑢，𝑥𝑥𝑧𝑧𝑢𝑢，𝑥𝑥𝑝𝑝𝑢𝑢，𝑥𝑥𝑞𝑞𝑢𝑢および𝑥𝑥𝑟𝑟𝑢𝑢を含む⾵外乱のモデルには，パラメータ𝑈𝑈0，
𝑏𝑏，𝐿𝐿𝑧𝑧，𝑇𝑇𝑢𝑢，𝑇𝑇𝑣𝑣，𝑇𝑇𝑧𝑧，𝜎𝜎𝑢𝑢，𝜎𝜎𝑣𝑣，𝜎𝜎𝑧𝑧が含まれ，これらのパラメータは MIL 規格に基づいて決定
した．なお，以上の⾵外乱のモデルによって⽣成される⾵の範囲は，約±2.0 m s⁄ と±0.6 rad s⁄

である．さらに，QTW-UAV のアクチュエータは，次のような 1 次の伝達関数による遅延が
存在すると仮定する． 

 𝑇𝑇1 = (𝑇𝑇𝑇𝑇𝑠𝑠 + 1)−1𝑇𝑇𝑐𝑐1 （6.5） 

 𝑇𝑇2 = (𝑇𝑇𝑇𝑇𝑠𝑠 + 1)−1𝑇𝑇𝑐𝑐2 （6.6） 

 𝑇𝑇3 = (𝑇𝑇𝑇𝑇𝑠𝑠 + 1)−1𝑇𝑇𝑐𝑐3 （6.7） 

 𝑇𝑇4 = (𝑇𝑇𝑇𝑇𝑠𝑠 + 1)−1𝑇𝑇𝑐𝑐4 （6.8） 

つまり，第 5 章で解説した⼊⼒合成器によって⽣成されるプロペラ推⼒の指令値𝑇𝑇𝑐𝑐1，𝑇𝑇𝑐𝑐2，
𝑇𝑇𝑐𝑐3，𝑇𝑇𝑐𝑐4から実際のプロペラ推⼒𝑇𝑇1，𝑇𝑇2，𝑇𝑇3，𝑇𝑇4には，プロペラによる推⼒の時定数𝑇𝑇𝑇𝑇の遅
延が⽣じる． 

 𝛿𝛿𝑓𝑓1 = �𝑇𝑇𝛿𝛿𝑓𝑓𝑠𝑠 + 1�
−1
𝛿𝛿𝑓𝑓𝑐𝑐1 （6.9） 

 𝛿𝛿𝑓𝑓2 = �𝑇𝑇𝛿𝛿𝑓𝑓𝑠𝑠 + 1�
−1
𝛿𝛿𝑓𝑓𝑐𝑐2 （6.10） 

 𝛿𝛿𝑓𝑓3 = �𝑇𝑇𝛿𝛿𝑓𝑓𝑠𝑠 + 1�
−1
𝛿𝛿𝑓𝑓𝑐𝑐3 （6.11） 

 𝛿𝛿𝑓𝑓4 = �𝑇𝑇𝛿𝛿𝑓𝑓𝑠𝑠 + 1�
−1
𝛿𝛿𝑓𝑓𝑐𝑐4 （6.12） 

同様に第 5 章で解説した⼊⼒合成器によって⽣成されるフラッペロン舵⾓の指令値𝛿𝛿𝑓𝑓𝑐𝑐1，
𝛿𝛿𝑓𝑓𝑐𝑐2，𝛿𝛿𝑓𝑓𝑐𝑐3，𝛿𝛿𝑓𝑓𝑐𝑐4から実際のフラッペロン舵⾓𝛿𝛿𝑓𝑓1，𝛿𝛿𝑓𝑓2，𝛿𝛿𝑓𝑓3，𝛿𝛿𝑓𝑓4の間には，時定数𝑇𝑇𝛿𝛿𝑓𝑓の遅延
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が⽣じる．  

 𝜉𝜉1 = �𝑇𝑇𝜉𝜉𝑠𝑠 + 1�−1𝜉𝜉𝑐𝑐 （6.13） 

 𝜉𝜉2 = �𝑇𝑇𝜉𝜉𝑠𝑠 + 1�−1𝜉𝜉𝑐𝑐 （6.14） 

最後にティルト⾓にも時定数𝑇𝑇𝜉𝜉の遅延が⽣じると定義した．これらアクチュエータの時定
数は表 6.2 に設定した値を⽤いる．また，各アクチュエータは，表 6.3 に示される制約を有
していると定義した．数値シミュレーションで⽤いた QTW-UAV の⾮線形な運動⽅程式の
空⼒係数𝐶𝐶𝐿𝐿𝑧𝑧1，𝐶𝐶𝐿𝐿𝑧𝑧2，𝐶𝐶𝑃𝑃𝑧𝑧1，𝐶𝐶𝑃𝑃𝑧𝑧2，𝐶𝐶𝐿𝐿𝐿𝐿，𝐶𝐶𝑃𝑃𝐿𝐿は⾵洞実験に算出した値を⽤い，その他の QTW-

UAV の主要な緒元は表 6.4 にまとめる．以上によって，定義された QTW-UAV のモデルに
対して，本論⽂では 2 種類のシミュレーションを⾏った．まず，ある単⼀の⽬標値に対する
ステップ応答を確認し，各制御器を⽤いた⾶⾏制御器の外乱に対する影響を確認する．次に，
𝑋𝑋𝑌𝑌平面に描かれた任意の軌道に対して追従制御器を⾏い，外乱影響での⽬標追従性能を確
認する． 

 

表 6.1 数値シミュレーションで比較する制御システムの構成 

 Proposed system Conventional system 1 Conventional system 2 

Obserber Disturbance Accommodation Control (DAC) 

Translational 

Controller 

Extended model 

predictive controller 

𝜇𝜇-synthesis 

based controller 
H-infinity controller 

Rotational 

Controller 

Extended model 

predictive controller 

two-degree-of-freedom 

𝜇𝜇-synthesis 

based controller 

H-infinity controller 

 

表 6.2 アクチュエータの時定数 

Parameter Value 

𝑇𝑇𝑇𝑇 [s] 2.5 × 10−2 
𝑇𝑇𝛿𝛿𝑓𝑓 [s] 5.0 × 10−2 
𝑇𝑇𝜉𝜉 [s] 2.0 × 10−1 
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表 6.3 アクチュエータの制約 

Variable Range 

Propeller thrust 𝑇𝑇1 [N] 0 ≤ 𝑇𝑇1 ≤ 2 

Propeller thrust 𝑇𝑇2 [N] 0 ≤ 𝑇𝑇2 ≤ 2 

Propeller thrust 𝑇𝑇3 [N] 0 ≤ 𝑇𝑇3 ≤ 2 

Propeller thrust 𝑇𝑇4 [N] 0 ≤ 𝑇𝑇4 ≤ 2 
Flaperon angle 𝛿𝛿𝑓𝑓1 [rad] −2𝜋𝜋 9⁄ ≤ 𝛿𝛿𝑓𝑓1 ≤ 2𝜋𝜋 9⁄  

Flaperon angle 𝛿𝛿𝑓𝑓2 [rad] −2𝜋𝜋 9⁄ ≤ 𝛿𝛿𝑓𝑓2 ≤ 2𝜋𝜋 9⁄  

Flaperon angle 𝛿𝛿𝑓𝑓3 [rad] −2𝜋𝜋 9⁄ ≤ 𝛿𝛿𝑓𝑓3 ≤ 2𝜋𝜋 9⁄  

Flaperon angle 𝛿𝛿𝑓𝑓4 [rad] −2𝜋𝜋 9⁄ ≤ 𝛿𝛿𝑓𝑓4 ≤ 2𝜋𝜋 9⁄  

Tilt angle 𝜉𝜉1 [rad] 0 ≤ 𝜉𝜉1 ≤ 𝜋𝜋 2⁄  

Tilt angle 𝜉𝜉2 [rad] 0 ≤ 𝜉𝜉2 ≤ 𝜋𝜋 2⁄  

 

表 6.4 QTW-UAV のパラメータ 

Parameter Range 

𝑔𝑔 [m s2⁄ ] 9.81 

𝜌𝜌 [kg m3⁄ ] 1.29 

𝑆𝑆𝑧𝑧1 [m2] 1.40 × 10−1 

𝑆𝑆𝑧𝑧2 [m2] 1.60 × 10−1 

𝑆𝑆𝐿𝐿 [m2] 4.23 × 10−3 
𝑆𝑆𝑓𝑓 [m2] 1.60 × 10−2 

𝑆𝑆𝑣𝑣 [m2] 0 

𝑗𝑗𝑡𝑡𝑡𝑡 [kg ∙ m2] 1.02 × 10−2 
𝑗𝑗𝑦𝑦𝑦𝑦 [kg ∙ m2] 1.23 × 10−2 

𝑗𝑗𝑧𝑧𝑧𝑧 [kg ∙ m2] 1.84 × 10−2 

𝑗𝑗𝑡𝑡𝑧𝑧 [kg ∙ m2] 1.00 × 10−3 
𝑗𝑗𝑝𝑝 [kg ∙ m2] 3.20 × 10−5 

𝑙𝑙𝑡𝑡𝑡𝑡1 [m] 2.00 × 10−1 

𝑙𝑙𝑡𝑡𝑡𝑡2 [m] 2.00 × 10−1 
𝑙𝑙𝑡𝑡𝑦𝑦 [m] 2.00 × 10−1 
𝑙𝑙𝑧𝑧𝑓𝑓 [m] 6.00 × 10−2 
𝑑𝑑𝑝𝑝 [m] 1.27 × 10−1 
𝑘𝑘𝑝𝑝 2.90 × 10−6 
𝑏𝑏𝑝𝑝 1.10 × 10−7 
𝐶𝐶𝑃𝑃𝑓𝑓 7.00 × 10−1 

𝐶𝐶𝐿𝐿𝑣𝑣 0 
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6．1 ⾵外乱影響下における単⼀の⽬標地点に対する応答 

本章では，表 6.5 に示す単⼀の⽬標値に対するそれぞれの制御器を⽤いた⾶⾏制御システ
ムの挙動を確認する．図 6.1 から図 6.4 はそれぞれの制御器を⽤いた⾶⾏制御システムによ
る位置，速度，姿勢⾓，⾓速度の時間履歴を示している．すべての制御器は⾵外乱の影響下
においても最終的に⽬標値に収束しているが，図 6.1 に示す通り，𝐻𝐻∞制御器を⽤いたシス
テムが𝜇𝜇設計法や EMPC と比較して応答が遅いことがわかる．これは，𝐻𝐻∞制御理論では不
確かさを乗法的変動と仮定しているため，制御器が保守的になっていることが原因と考え
られる．実際に図 6.5 から図 6.7 に示されるプロペラ推⼒，フラッペロン舵⾓，ティルト⾓
の時間履歴を見ると，𝜇𝜇設計法と比較して⾮常に低く推移しており，制御器の保守性が窺え
る．𝜇𝜇設計法と EMPC を比較すると応答速度に大きな違いはないが，𝜇𝜇設計法ではオーバー
シュートが発⽣する傾向が確認できる．このオーバーシュートは，重み関数の調整によって
改善できる可能性があるが，𝐻𝐻∞ノルムと過渡応答に明確な関係性がないことから，過渡応
答の整形は⾮常に難しい．⼀⽅，EMPC はオーバーシュートが無く⽬標値に収束しており，
かつ時間領域で応答を整形できるため，⾮常に調整が容易である．最後に，次式に示される
3 つの指標を⽤いて定量的な比較を⾏う． 

 𝐼𝐼𝑆𝑆𝐸𝐸 = �𝑒𝑒𝑖𝑖2𝑑𝑑𝑑𝑑 （6.15） 

 𝐼𝐼𝑇𝑇𝐼𝐼𝐸𝐸 = �𝑑𝑑|𝑒𝑒𝑖𝑖|𝑑𝑑𝑑𝑑 （6.16） 

  𝐼𝐼𝑇𝑇𝐼𝐼𝐸𝐸 = �|𝑒𝑒𝑖𝑖|𝑑𝑑𝑑𝑑 （6.17） 

式（6.15）から（6.17）における𝑒𝑒𝑖𝑖(𝑖𝑖 = 𝑥𝑥, 𝑦𝑦, 𝑧𝑧,𝛷𝛷,𝛩𝛩,𝛹𝛹)はそれぞれの状態量における⽬標値と
の誤差を示している．表 6.6 から表 6.8 にそれぞれの指標を⽤いた誤差の結果をまとめる．
𝜇𝜇設計法と EMPC は誤差にほとんど大きな差は無く，𝐻𝐻∞制御器では追従の遅れから誤差が
大きいことが確認できた．図 6.8 から図 6.13 は𝐻𝐻∞制御器，𝜇𝜇設計法，EMPC をそれぞれ⽤い
た⾶⾏制御システムの並進⽅向における⾮線形項𝐙𝐙𝑋𝑋1，DAC オブザーバによる推定値𝐙𝐙�𝑋𝑋1，
回転⽅向における⾮線形項𝐙𝐙𝐸𝐸1，DAC オブザーバによる推定値𝐙𝐙�𝐸𝐸1の時間履歴時間履歴を示
している．図 6.8 から図 6.13 を確認するとすべてのシステムにおいて DAC オブザーバは⾮
線形項を良好に推定していることが確認できるが，⾮線形項の推定値は，真値に対して若干
の時間遅れや推定誤差を含んでいることがわかる．それら推定誤差によって，線形化された
システムにはインバージョンエラー（線形化誤差）が加わるが，すべてのシステムで QTW-

UAV の位置と姿勢を安定して制御できていることがわかる． 
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表 6.5 数値シミュレーンで⽤いた初期値と⽬標値 

Parameter Value 

Position 𝐗𝐗0 [m] [0 0 0]T 

Velocity 𝐯𝐯0 [m s⁄ ] [0 0 0]T 

Attitude 𝐄𝐄0 [rad] [0 0 0]T 

Angular velocity 𝛚𝛚0 [rad s⁄ ] [0 0 0]T 

Target position 𝐗𝐗𝑐𝑐 [m] [10 2.0 −3.0]T 

 

表 6.6 𝐻𝐻∞制御器を⽤いた⾶⾏制御システムの誤差評価値 

 𝐼𝐼𝑆𝑆𝐸𝐸 𝐼𝐼𝑇𝑇𝐼𝐼𝐸𝐸 𝐼𝐼𝑇𝑇𝐼𝐼𝐸𝐸 

𝑋𝑋 3.95 × 102 9.95 × 102 8.08 × 101 

𝑌𝑌 1.19 × 101 1.22 × 102 1.11 × 101 

𝑍𝑍 3.56 × 101 3.01 × 102 2.44 × 101 

𝛷𝛷 4.30 × 101 1.62 × 102 2.19 × 101 

𝛩𝛩 3.52 × 10−3 3.73 2.22 × 10−1 

𝛹𝛹 3.09 × 10−2 1.42 × 101 7.69 × 10−1 

 

表 6.7 𝜇𝜇設計法を⽤いた⾶⾏制御システムの誤差評価値 

 𝐼𝐼𝑆𝑆𝐸𝐸 𝐼𝐼𝑇𝑇𝐼𝐼𝐸𝐸 𝐼𝐼𝑇𝑇𝐼𝐼𝐸𝐸 

𝑋𝑋 2.29 × 102 3.81 × 102 5.10 × 101 

𝑌𝑌 9.68 6.98 × 101 1.01 × 101 

𝑍𝑍 2.02 × 101 1.15 × 102 1.52 × 101 

𝛷𝛷 6.93 × 101 3.02 × 101 1.32 × 101 

𝛩𝛩 9.22 × 10−3 2.13 2.32 × 10−1 

𝛹𝛹 1.70 × 10−2 9.38 5.47 × 10−1 

 

表 6.8 拡張モデル予測制御を⽤いた⾶⾏制御システムの誤差評価値 

 𝐼𝐼𝑆𝑆𝐸𝐸 𝐼𝐼𝑇𝑇𝐼𝐼𝐸𝐸 𝐼𝐼𝑇𝑇𝐼𝐼𝐸𝐸 

𝑋𝑋 3.74 × 102 2.15 × 102 5.62 × 101 

𝑌𝑌 1.50 × 101 4.37 × 101 1.13 × 101 

𝑍𝑍 1.69 × 101 2.95 × 101 1.00 × 101 

𝛷𝛷 9.86 × 10−1 2.52 × 101 2.50 × 101 

𝛩𝛩 8.98 × 10−3 3.19 2.22 × 10−1 

𝛹𝛹 2.83 × 10−2 1.29× 101 9.40 × 10−1 
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図 6.1 各⾶⾏制御システムにおける位置の時間履歴 

 

（a）𝐻𝐻∞制御理論を⽤いた⾶⾏制御システム 

（b）𝜇𝜇設計法を⽤いた⾶⾏制御システム 

（c）拡張モデル予測制御を⽤いた⾶⾏制御システム 
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図 6.2 各⾶⾏制御システムにおける速度の時間履歴 

 

（a）𝐻𝐻∞制御理論を⽤いた⾶⾏制御システム 

（b）𝜇𝜇設計法を⽤いた⾶⾏制御システム 

（c）拡張モデル予測制御を⽤いた⾶⾏制御システム 
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図 6.3 各⾶⾏制御システムにおける姿勢⾓の時間履歴 

 

（a）𝐻𝐻∞制御理論を⽤いた⾶⾏制御システム 

（b）𝜇𝜇設計法を⽤いた⾶⾏制御システム 

（c）拡張モデル予測制御を⽤いた⾶⾏制御システム 
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図 6.4 各⾶⾏制御システムにおける⾓速度の時間履歴 

 

（a）𝐻𝐻∞制御理論を⽤いた⾶⾏制御システム 

（b）𝜇𝜇設計法を⽤いた⾶⾏制御システム 

（c）拡張モデル予測制御を⽤いた⾶⾏制御システム 
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図 6.5 各⾶⾏制御システムにおけるプロペラ推⼒の時間履歴 

 

（a）𝐻𝐻∞制御理論を⽤いた⾶⾏制御システム 

（b）𝜇𝜇設計法を⽤いた⾶⾏制御システム 

（c）拡張モデル予測制御を⽤いた⾶⾏制御システム 
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図 6.6 各⾶⾏制御システムにおけるフラッペロン舵⾓の時間履歴 

 

（a）𝐻𝐻∞制御理論を⽤いた⾶⾏制御システム 

（b）𝜇𝜇設計法を⽤いた⾶⾏制御システム 

（c）拡張モデル予測制御を⽤いた⾶⾏制御システム 
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図 6.7 各⾶⾏制御システムにおけるティルト⾓の時間履歴 

 

（a）𝐻𝐻∞制御理論を⽤いた⾶⾏制御システム 

（b）𝜇𝜇設計法を⽤いた⾶⾏制御システム 

（c）拡張モデル予測制御を⽤いた⾶⾏制御システム 
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図 6.8 𝐻𝐻∞制御理論を⽤いた⾶⾏制御システムにおける⾮線形項𝐙𝐙𝑋𝑋1，⾮線形項の推定値

𝐙𝐙�𝑋𝑋1の時間履歴 

（a）𝑋𝑋軸⽅向の⾮線形項 

（b）𝑌𝑌軸⽅向の⾮線形項 

（c）𝑍𝑍軸⽅向の⾮線形項 
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図 6.9 𝐻𝐻∞制御理論を⽤いた⾶⾏制御システムにおける⾮線形項𝐙𝐙𝐸𝐸1，⾮線形項の推定値

𝐙𝐙�𝐸𝐸1の時間履歴 

（a）𝛷𝛷回転⽅向の⾮線形項 

（b）𝛩𝛩回転⽅向の⾮線形項 

（c）𝛹𝛹回転⽅向の⾮線形項 
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図 6.10 𝜇𝜇設計法を⽤いた⾶⾏制御システムにおける⾮線形項𝐙𝐙𝑋𝑋1，⾮線形項の推定値
𝐙𝐙�𝑋𝑋1の時間履歴 

（a）𝑋𝑋軸⽅向の⾮線形項 

（b）𝑌𝑌軸⽅向の⾮線形項 

（c）𝑍𝑍軸⽅向の⾮線形項 
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図 6.11 𝜇𝜇設計法を⽤いた⾶⾏制御システムにおける⾮線形項𝐙𝐙𝐸𝐸1，⾮線形項の推定値
𝐙𝐙�𝐸𝐸1の時間履歴 

（a）𝛷𝛷回転⽅向の⾮線形項 

（b）𝛩𝛩回転⽅向の⾮線形項 

（c）𝛹𝛹回転⽅向の⾮線形項 
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図 6.12 拡張モデル予測制御を⽤いた⾶⾏制御システムにおける⾮線形項𝐙𝐙𝑋𝑋1，⾮線形

項の推定値𝐙𝐙�𝑋𝑋1の時間履歴 

（a）𝑋𝑋軸⽅向の⾮線形項 

（b）𝑌𝑌軸⽅向の⾮線形項 

（c）𝑍𝑍軸⽅向の⾮線形項 
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図 6.13 拡張モデル予測制御を⽤いた⾶⾏制御システムにおける⾮線形項𝐙𝐙𝐸𝐸1，⾮線形

項の推定値𝐙𝐙�𝐸𝐸1の時間履歴 

（a）𝛷𝛷回転⽅向の⾮線形項 

（b）𝛩𝛩回転⽅向の⾮線形項 

（c）𝛹𝛹回転⽅向の⾮線形項 
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6．2 ⾵外乱影響下における任意軌道に対する追従 

本章では，⽬標高度−3mに固定し𝑋𝑋𝑌𝑌平面上に描かれた任意の軌道に対してそれぞれの制
御器を⽤いた⾶⾏制御システムの挙動を確認する．図 6.14 から図 6.16 はそれぞれの制御器
を⽤いた⾶⾏制御システムによる位置と高度の時間履歴を示している．𝐻𝐻∞制御器を⽤いた
システムでは，制御器の保守性が高く，追従が⾮常に遅いため，シミュレーション時間まで
に最終⽬標位置まで到達していない．𝜇𝜇設計法を⽤いたシステムでは，シミュレーション時
間までに最終⽬標位置まで到達しているが，参照軌道に対するオーバーシュートが大きく
表 6.10 に示すように⽬標値との誤差が大きい．⼀⽅，EMPC は参照軌道に対して良好な追
従性を示しており，EMPC の追従性能の高さが確認できた． 

 

表 6.9 𝐻𝐻∞制御器を⽤いた⾶⾏制御システムの誤差評価値 

 𝐼𝐼𝑆𝑆𝐸𝐸 𝐼𝐼𝑇𝑇𝐼𝐼𝐸𝐸 𝐼𝐼𝑇𝑇𝐼𝐼𝐸𝐸 

𝑋𝑋 3.49 × 104 4.01 × 105 3.08 × 103 

𝑌𝑌 2.55 × 104 6.97 × 105 3.20 × 103 

𝑍𝑍 3.67 × 101 1.48 × 103 3.50 × 101 

𝛷𝛷 6.32 × 10−2 1.05 × 103 4.25 

𝛩𝛩 7.27 × 10−3 3.29 × 102 1.39 

𝛹𝛹 3.63 × 103 2.72 × 105 1.08 × 103 

表 6.10 𝜇𝜇設計法を⽤いた⾶⾏制御システムの誤差評価値 

 𝐼𝐼𝑆𝑆𝐸𝐸 𝐼𝐼𝑇𝑇𝐼𝐼𝐸𝐸 𝐼𝐼𝑇𝑇𝐼𝐼𝐸𝐸 

𝑋𝑋 8.66 × 104 1.39 × 106 5.66 × 103 

𝑌𝑌 4.65 × 104 6.15 × 105 3.89 × 103 

𝑍𝑍 4.37 × 101 6.83 × 102 3.35 × 101 

𝛷𝛷 2.13 × 101 1.51 × 104 5.98 × 101 

𝛩𝛩 3.80 × 10−3 2.51 × 102 1.02 

𝛹𝛹 7.68 × 103 3.28 × 103 1.28 × 103 

表 6.11 拡張モデル予測制御を⽤いた⾶⾏制御システムの誤差評価値 

 𝐼𝐼𝑆𝑆𝐸𝐸 𝐼𝐼𝑇𝑇𝐼𝐼𝐸𝐸 𝐼𝐼𝑇𝑇𝐼𝐼𝐸𝐸 

𝑋𝑋 8.02 × 104 1.18 × 106 5.38 × 103 

𝑌𝑌 3.87 × 104 4.52 × 105 3.30 × 103 

𝑍𝑍 1.69 × 101 4.84 × 101 1.01 × 101 

𝛷𝛷 1.12 × 101 1.07 × 104 4.10 × 101 

𝛩𝛩 9.16 × 10−3 3.84 × 102 1.51 

𝛹𝛹 8.84 × 102 8.99 × 103 4.03 × 102 
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（a）𝑋𝑋𝑌𝑌平面における軌道追従 

 

（b）高度の時間履歴 

図 6.14 𝐻𝐻∞制御理論を⽤いた⾶⾏制御システムの軌道追従 

Start 

Goal 

Red line: position of QTW-UAV, chain line: reference trajectory 
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（a）𝑋𝑋𝑌𝑌平面における軌道追従 

 

（b）高度の時間履歴 

図 6.15 𝜇𝜇設計法を⽤いた⾶⾏制御システムの軌道追従 

Start 

Goal 

Red line: position of QTW-UAV, chain line: reference trajectory 
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（a）𝑋𝑋𝑌𝑌平面における軌道追従 

 

（b）高度の時間履歴 

図 6.16 拡張モデル予測制御を⽤いた⾶⾏制御システムの軌道追従 

Start 

Goal 

Red line: position of QTW-UAV, chain line: reference trajectory 
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図 6.17 各⾶⾏制御システムにおける速度の時間履歴 

 

（a）𝐻𝐻∞制御理論を⽤いた⾶⾏制御システム 

（b）𝜇𝜇設計法を⽤いた⾶⾏制御システム 

（c）拡張モデル予測制御を⽤いた⾶⾏制御システム 
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図 6.18 各⾶⾏制御システムにおけるロール⾓𝛷𝛷とピッチ⾓𝛩𝛩の時間履歴 

 

（a）𝐻𝐻∞制御理論を⽤いた⾶⾏制御システム 

（b）𝜇𝜇設計法を⽤いた⾶⾏制御システム 

（c）拡張モデル予測制御を⽤いた⾶⾏制御システム 
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図 6.19 各⾶⾏制御システムにおける⽅位⾓𝛹𝛹の時間履歴 

 

（a）𝐻𝐻∞制御理論を⽤いた⾶⾏制御システム 

（b）𝜇𝜇設計法を⽤いた⾶⾏制御システム 

（c）拡張モデル予測制御を⽤いた⾶⾏制御システム 
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図 6.20 各⾶⾏制御システムにおける⾓速度の時間履歴 

 

（a）𝐻𝐻∞制御理論を⽤いた⾶⾏制御システム 

（b）𝜇𝜇設計法を⽤いた⾶⾏制御システム 

（c）拡張モデル予測制御を⽤いた⾶⾏制御システム 
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図 6.21 各⾶⾏制御システムにおけるプロペラ推⼒の時間履歴 

 

（a）𝐻𝐻∞制御理論を⽤いた⾶⾏制御システム 

（b）𝜇𝜇設計法を⽤いた⾶⾏制御システム 

（c）拡張モデル予測制御を⽤いた⾶⾏制御システム 
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図 6.22 各⾶⾏制御システムにおけるフラッペロン舵⾓の時間履歴 

 

（a）𝐻𝐻∞制御理論を⽤いた⾶⾏制御システム 

（b）𝜇𝜇設計法を⽤いた⾶⾏制御システム 

（c）拡張モデル予測制御を⽤いた⾶⾏制御システム 
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図 6.23 各⾶⾏制御システムにおけるティルト⾓の時間履歴 

 

（a）𝐻𝐻∞制御理論を⽤いた⾶⾏制御システム 

（b）𝜇𝜇設計法を⽤いた⾶⾏制御システム 

（c）拡張モデル予測制御を⽤いた⾶⾏制御システム 
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図 6.24 𝐻𝐻∞制御理論を⽤いた⾶⾏制御システムにおける⾮線形項𝐙𝐙𝑋𝑋1，⾮線形項の推定

値𝐙𝐙�𝑋𝑋1の時間履歴 

（a）𝑋𝑋軸⽅向の⾮線形項 

（b）𝑌𝑌軸⽅向の⾮線形項 

（c）𝑍𝑍軸⽅向の⾮線形項 



203 
 

 
 

 
 

 
 
図 6.25 𝐻𝐻∞制御理論を⽤いた⾶⾏制御システムにおける⾮線形項𝐙𝐙𝐸𝐸1，⾮線形項の推定

値𝐙𝐙�𝐸𝐸1の時間履歴 

（a）𝛷𝛷回転⽅向の⾮線形項 

（b）𝛩𝛩回転⽅向の⾮線形項 

（c）𝛹𝛹回転⽅向の⾮線形項 



204 
 

 
 

 
 

 
 

図 6.26 𝜇𝜇設計法を⽤いた⾶⾏制御システムにおける⾮線形項𝐙𝐙𝑋𝑋1，⾮線形項の推定値
𝐙𝐙�𝑋𝑋1の時間履歴 

（a）𝑋𝑋軸⽅向の⾮線形項 

（b）𝑌𝑌軸⽅向の⾮線形項 

（c）𝑍𝑍軸⽅向の⾮線形項 
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図 6.27 𝜇𝜇設計法を⽤いた⾶⾏制御システムにおける⾮線形項𝐙𝐙𝐸𝐸1，⾮線形項の推定値
𝐙𝐙�𝐸𝐸1の時間履歴 

（a）𝛷𝛷回転⽅向の⾮線形項 

（b）𝛩𝛩回転⽅向の⾮線形項 

（c）𝛹𝛹回転⽅向の⾮線形項 
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図 6.28 拡張モデル予測制御を⽤いた⾶⾏制御システムにおける⾮線形項𝐙𝐙𝑋𝑋1，⾮線形

項の推定値𝐙𝐙�𝑋𝑋1の時間履歴 

（a）𝑋𝑋軸⽅向の⾮線形項 

（b）𝑌𝑌軸⽅向の⾮線形項 

（c）𝑍𝑍軸⽅向の⾮線形項 
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図 6.29 拡張モデル予測制御を⽤いた⾶⾏制御システムにおける⾮線形項𝐙𝐙𝐸𝐸1，⾮線形

項の推定値𝐙𝐙�𝐸𝐸1の時間履歴 

（a）𝛷𝛷回転⽅向の⾮線形項 

（b）𝛩𝛩回転⽅向の⾮線形項 

（c）𝛹𝛹回転⽅向の⾮線形項 
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7．結論 
 

 

本論⽂では，𝐻𝐻∞制御理論や𝜇𝜇設計法が代表とされる従来のロバスト制御器が「制御理論／
調整⽅法が複雑」「過渡応答の整形が難しい」「制御⼊⼒の制約が考慮できない」といった性
能を満足できないといった課題を解決する新しいロバスト制御⼿法を提案した．実際に最
も産業に普及している制御理論が PID 制御であるように，制御理論／調整⽅法が単純であ
ることは，制御器に求められる性能として⾮常に重要である．そこで我々は，実装や調整が
容易に可能でかつ制約条件の考慮もできるモデル予測制御（MPC）に着⽬した．ただし，
MPC は内部モデルを⽤いて応答を予測し，⼊⼒を決定するという制御構造のため，モデル
化誤差や外乱などに対するロバスト性が低いといった欠点がある．MPC のロバスト性を改
善する⼿段として，𝐻𝐻∞制御理論や𝜇𝜇設計法を応⽤する⼿法も考えられるが，制御器が複雑化
してしまい，MPC の利点が失われてしまうといった問題を抱える．そこで，MPC のロバス
ト性改善の⼿法として比較的単純な制御理論で優れたロバスト性を有するスライディング
モード制御（SMC）に着⽬した．SMC は，状態量を位相平面上の切換超平面拘束すること
で，特定の外乱の影響を受けなくなるという特性がある．よって，MPC に対して，SMC の
特徴的な制御構造である状態量を位相空間上の切換超平面に拘束するという考え⽅を組み
込むことによって，制御器の複雑さを抑えながらも MPC のロバスト性を⾶躍的に向上させ
る新しい制御⼿法を提案した．その新しい⼿法である拡張モデル予測制御（EMPC）は，SMC

と同等の高いロバスト性を実現しつつ，制御理論の理解や調整が直観的にできる，過渡応答
の整形が時間領域で設計した参照軌道を⽤いて容易にできる，制御⼊⼒や状態量の制約を
考慮できるといった性能を実現した．また，MPC や SMC は⾮線形系への拡張が容易なた
め，将来的に⾮線形システムへの適⽤のハードルが低いといった利点も備えている．なお，
本論⽂では，超平面への拘束を考慮したことで向上したロバスト性の検証や制御器の解析
性を考慮して線形時不変モデルを対象とした解説を⾏っている． 

 数値シミュレーションでは，まず，1 ⼊⼒ 1 出⼒の質量・バネ・ダンパシステムを対象と
して提案する制御理論の有効性の検証を⾏った．制御器のロバスト性は，質量，バネ定数，
ダンパ定数にそれぞれ±50％の範囲でランダムにパラメータ誤差与えた場合，固有振動数と
同等の周期を有する周期外乱を印可した場合で検証を⾏った．PID 制御や MPC では，パラ
メータ誤差や周期外乱の影響により，過渡応答が大きく変化している⼀⽅で，𝐻𝐻∞制御器，
SMC，ISMC，EMPC は，外乱の影響を抑制し，外乱影響のない理想的な過渡応答との変化
を抑制していることが確認できた．また，SMC や ISMC ではチャタリング等の問題や，𝐻𝐻∞
制御では，設計／調整が難解であるという欠点を抱えているのに対して，提案⼿法の EMPC

は，それらの欠点もなく，他のロバスト制御⼿法と同等以上のロバスト性を確保しているこ
とが確認でき，その有効性を証明することができた． 
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さらに，提案した EMPC を QTW-UAV の⾶⾏制御システムに適⽤し，その設計⼿法を従
来のロバスト制御である𝐻𝐻∞制御理論，𝜇𝜇設計法を⽤いた⾶⾏制御システムと共に詳しく解説
を⾏った．それらの制御理論を⽤いて設計した⾶⾏制御システムは，⾵外乱の影響下におけ
る単⼀⽬標値への到達，および任意軌道に対する追従時の⾶⾏挙動を確認し，追従性能やロ
バスト性能を確認した．QTW-UAV の⾶⾏制御システムにおいても提案する EMPC は，優
れた外乱抑制に留まらず，任意軌道に対して⾮常に良好な追従性能を有することが確認で
きた．以上のことから提案する EMPC は，外乱影響下においても正確な位置の制御が求め
られる航空機の誘導や離着陸の制御などにも応⽤が期待でき，航空機の制御システムに適
した制御器であるといえる．ただし，提案した EMPC のロバスト性は，マッチング条件を
満たす場合を前提としており，センサノイズを代表するようなマッチング条件を満たさな
い外乱に対しては保証していない．また，対象となるモデルも線形時不変のモデルに限定し
ている．これらを踏まえ，今後はマッチング条件を満たさない外乱影響の確認と対策の提案，
⾮線形システムへの適⽤を⽬指していく． 
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