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Abstract

Safety is one of the most important issues for aircraft. This paper focuses on yaw-rate suppression technique with in-

-wheel motor in crosswind landing situation. First, the landing detection method without additional sensor using driving

force observer is proposed. Then, yaw-rate control is applied to suppress yaw-rate caused by braking force, driving force,

and some other disturbances. Furthermore, a brand new experimental verification method with electric vehicle and low

µ sheet is introduced. Finally, numerical simulation and experimental results show the effectiveness of proposed method.
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1. はじめに

〈1・1〉 背 景 航空機輸送の需要がこの 10 年で約 2

倍となっており，今後 2035年まで需要はさらに増え続ける見
込みである (1)。また近年，ボーイング 787を初めとして飛行
機の電動化が徐々に始まりつつある (2)。未だに主動力は内燃
機関を用いているが，航空機の設備の電動化が部分的に行わ
れた機体が既に実用化されている．これら航空機の電動化に
おける主なモチベーションは高効率化による航続距離延長，及
び環境問題への配慮である。
一方，電動モータの優位性を活かして航空機に従来の従動輪

ではなく電動化駆動輪を搭載することも提案されている (3) (4)。
エアバス社ではタキシングを電動化駆動輪を用いて行うこと
で，牽引車とジェットエンジンから発生する排気ガスの抑制
を狙う技術を開発中である (3)。 また，宇宙航空研究開発機構
(JAXA) では，図 1 のような電動化駆動輪を装備した模型飛
行機にて実験し，離陸時の滑走距離短縮に成功している (4)。
著者らの研究ではこれまでに，この電動化駆動輪を着陸時の

姿勢制御へ応用する手法を提案してきた (5)。2015年度のビジ
ネスジェットにおける事故を参照すると，航空機の事故は着陸
時が最も多く，事故総数の 56.5%を占める (6) (7)。文献 (5)で
は，図 2に示すような，ウィングローと呼ばれる横風着陸手
法を用いた際の問題点を挙げた。また，その問題に対して電
動化駆動輪を用いて解決する手法を提案した (5)。
文献（5）における著者らの手法の概略図を図 3に示す。詳

細は以下の通りである。
•速度フィードフォワード制御
着陸前に速度制御系を電動化駆動輪に適用し，対地速
度と同じ速度で駆動させることで着陸直後にかかる制動
力を抑制させる

図 1 JAXA model plane with electrically driven wheel (4)

図 2 Problem of sideslip

•ヨーフィードバック制御
着陸後にヨーレートセンサを基にしたフィードバック制
御系を適用し，様々な外乱に対してコースアウトするこ
となく航空機を滑走させる

〈1・2〉 制御系の問題点 この提案法によるシミュレーショ
ンは着陸のタイミングが制御器側から既知であった。しかし，
実際は着陸のタイミングを航空機が検知して制御系を切り替
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図 3 Proposed method : overview

図 4 Controller switch by DFO

図 5 Block diagram of velocity feedforward controller

図 6 Block diagram of yaw feedback controller

える必要がある。
現在のビジネスジェットには，降着装置に搭載されているセ

ンサから着陸を検知し，ジェットエンジンの逆噴射ロックを解
除している。一方で，電動モータを用いた電動化駆動輪では，
その入力トルクと車輪速度の関係からオブザーバを用いて制
駆動力を推定することが可能である。
〈1・3〉 本論文における提案手法 本論文では，駆動力オ
ブザーバによる着陸検知，及び着陸検知後のヨーフィードバッ
クによるヨーレート抑制制御の実証を行う。この手法により，
降着装置に搭載されているセンサが不必要となり，コストの削
減などが期待される。概略図を図 4に示す。

2. 機体の運動モデル
プラントモデルとして文献 (5)から，入力トルクから車輪速

度，車体速度の関係を示す駆動輪モデルと，左右輪の駆動力
からヨーレートまでの機体モデルを用いる。各記号の定義は
表 1に示す。

3. 提案手法:駆動力オブザーバを用いた着陸検知
〈3・1〉 概 要 本節では駆動力オブザーバを用いた着
陸検知及び制御器切り替え手法について述べる。先述の通り，
速度フィードフォワード制御器からヨーフィードバック制御
器へ切り替えるために着陸を制御器側が認知する必要がある。
既存の航空機にも降着装置のダンパ部分に着陸センサが取り

表 1 Parameter definition

Definition Symbol

Torque T

Wheel Inertia Jw

Wheel Radius r

Wheel Velocity Vw

Landing Velocity V

Friction Coefficient　 µ

Normal Force N

Driving Force Fd

The Rolling Friction Coefficient µ0

Distance from tire to center of gravity l

Total Mass M

Yaw Inertia Iyaw

表 2 Performance of Cessna 172 skyhawk

Definition Value Unit

Total Mass M 1000 kg

Yaw Inertia Iyaw 2667 kg m2

Stall Velocity 83.00 km/h

Landing Velocity V 100.0 km/h

Wheel Radius r 0.1520 m

Torque Limit of Wheel ±100.0 N

Wheel Inertia Jw 0.1810 kg m2

The Rolling Friction Coefficient µ0 1.000× 10−4 -

付けられているが，本論文では制御器で用いている角速度セ
ンサと入力トルクから駆動力オブザーバを用いて着陸を検知
する手法を提案する。
着陸時に制駆動力が駆動輪に生じるため，駆動力オブザー

バで推定した駆動力推定値 F̂dから着陸を検知することは可能
であるといえる。
〈3・2〉 シミュレーション条件 本論文ではセスナ 172 ス
カイホークを想定したシミュレーションを行う．スカイホーク
の失速速度である 83 [km/h]の約 1.2倍となる 100 [km/h]を
着陸速度とし，その速度で滑走路に突入するケースとした．ス
カイホークの性能については表 2に示す (11) (12) (13)．
シミュレーションでは，センサから得た対地速度と真値が

ずれている場合を想定した。すなわち，駆動輪の速度を Vw =

99 [km/h]，対地速度の真値を V = 100 [km/h]とした。
また，シミュレーション開始から 1秒後に左輪のみ着陸，2

秒後に両輪が着陸する想定で行う．また，速度フィードフォ
ワードはシミュレーション開始から 0.5秒後に左輪に，1.5秒
後に両輪に作用させることとする。
ただし制御器側から着陸タイミングは既知とせず，速度フィー

ドフォワードからヨーフィードバックへの切り替えは駆動力オ
ブザーバによって推定された F̂dの絶対値が 10[N ]を超えた時
に行うものとする。
〈3・3〉 シミュレーション結果 シミュレーション結果を
図 7，図 8に示す。図は左からトルク指令値，速度，ヨーレー
ト，滑走路に対する角度，及び駆動力オブザーバにて推定され
た駆動力を表す。図 8より，着陸の瞬間に対地速度と車輪速度
の差による駆動力が発生している。
また，図 7，図 8より，駆動力オブザーバを用いて着陸を検

知した後，制御系が適切に速度フィードフォワードからヨー
フィードバックに切り替わっている。これらより，駆動力オブ
ザーバを用いて航空機の着陸検知は可能であり，適切に制御
系が切り替わっていることからヨーレートの抑制効果が示さ
れた。

4. 実 験
〈4・1〉 実験条件 本節では駆動力オブザーバによる着陸
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(a) Torque (b) Velocity (c) Yaw rate (d) Yaw angle (e) Driving Force

図 7 Simulation result : velocity feedforward only

(a) Torque (b) Velocity (c) Yaw rate (d) Yaw angle (e) Driving Force

図 8 Simulation result : landing detection + yaw feedback

表 3 Performance of FPEV-2 Kanon

Definition Value Unit

Total Mass M 803 kg

Yaw inertia Iyaw 607 kg m2

Wheel radius r 0.302 m

Wheel inertia Jw 1.24 kg m2

Maximum torque ± 200 N m

検知の実験結果について述べる。
本論文では機体を飛行させる代わりとして，著者らの研究

室が保有する電気自動車である FPEV-2 Kanonを用いて実験
を行った。本車両は 4輪全てにインホイールモータを搭載し，
前後輪，左右輪の独立駆動が可能となっている。本車両のパラ
メータを表 3に示す。また，低 µ路シートを用いて着陸の模
擬を行った。実験の様子を図 10に示す。
文献 (5)より，駆動力 Fd は摩擦係数 µと垂直抗力 N の積

で表される。航空機が着陸する時，垂直抗力が増加し，その結
果駆動力が上昇する。これを，低 µ路面から高 µ路面への脱
出時に置き換える。すなわち，垂直抗力の増加を摩擦係数の
増加として扱った。
また，低 µ路シート上では小さい制動力が，高 µ路シート

上では無視できないほどの大きさの制動力を模擬するために，
シート上から脱出する直前に十分小さい負のスリップ率指令
値を加えた。
よって，本実験の手順は，以下の通りである。
（ 1） 後輪駆動により 15 km/h で低 µ路シートに進入
（ 2） 低 µ 路シートから脱出する寸前に前輪駆動に切替，

前輪を図 9 や文献 (14) に示すスリップ率制御系とし，
λ = −0.05 を入力

（ 3） 駆動力オブザーバによる検知から，ヨーフィードバッ
クに切り替えられた場合と切り替えられなかった場合
で比較

〈4・2〉 実験結果 実験結果を図 11，図 12に示す。実験
では図 11(b)，図 12(b) より，約 2 秒後に両輪が低 µ 路シー
トに進入し，その約 0.2秒後に左輪が低 µ路シートから脱出，

図 9 Slip-ratio control

図 10 Experiment: overview

2.5 秒目で右輪が低 µ 路シートから脱出している。図 11(d)，
図 12(d)より，低 µ路シートからの脱出時に駆動力の変化が
確認できており，それをトリガーとして図 11(c)，図 12(c)よ
りヨーレートの抑制が確認できている。従って，µの変化を垂
直抗力 Nの変化と見立てて，着陸の検知が駆動力オブザーバ
を用いて検出可能であり，ヨーレート抑制制御による効果も実
証されたと言える。

5. 問 題 点

表 2及び表 3より，電気自動車と小型航空機とでは同程度
の質量にも関わらずヨーイナーシャの大きさを初めとした各
種パラメータが異なる。そのため，当研究室が保有するイン
ホイールモータ搭載型の航空機型実験機：FPEA-1で改めて実
証実験し，その妥当性を検証する必要がある。FPEA-1の概観
を図 13に示す。

6. ま と め

本論文では電動化駆動輪を搭載した航空機において，駆動
力オブザーバによる着陸検知の手法と，着陸検知によるヨー
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図 11 Experimental result : without control
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図 12 Experimental result : with control

図 13 Experimental unit: FPEA-1

レート抑制制御器への切り替えに関する手法を述べた。また，
本論文では機体を飛行させる代わりとして，当研究室で所有
している電気自動車：FPEV-2 Kanonを用いた実験手法を提
案した。本提案法についてシミュレーション及び電気自動車を
用いた実験にて，その有効性を実証した。
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