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To overcome the short flight duration of drones, research on in-flight inductive power transfer has been recognized as an essential

solution. Thus, it is important to accurately estimate and control the attitude of the drones which operate close to the charging

surface. To this end, this paper proposes an attitude estimation method based solely on the motor current for precision flight control

in the ground effect region. The model for the estimation is derived based on the motor equation when it rotates at a constant

rotational speed. The proposed method is verified on the experiments. It allows simultaneous estimation of altitude and pitch angle

with the accuracy of 3.91 cm and 0.0130 rad, respectively.
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1. 序論
ドローンの活用が人間社会の多様な場面で急速に進んで
いる。様々に考えられる用途の中でも，所望の固定経路を
繰り返し飛行する運用が多く考案されている。主な例とし
て図 1に示す監視業務が挙げられる。この業務においては
一周毎にバッテリーの充電を行うことが必要となり，機体
運用率の低下は免れない。連続的な運用を行うためには大
量のドローンの導入が必須となるが，これはシステムコス
トの観点から問題である。
この問題の解決のために，モビリティへの適用が広く進
む無線電力伝送 (1) (2) を飛行中のドローンに対して適用する
ことで航続時間の延長を図る，飛行中無線電力伝送と呼ば
れる技術が提案されている (3) (4)。図 1では飛行中給電システ
ムの導入がなされており，このシステムを採用することで
ドローンは監視を行いつつ，建物の屋根や壁等に設置した
送電コイルから電力を受けることが可能となる。一方飛行
中給電システムの課題として，機体姿勢の乱れに伴う受電
電力や伝達効率の変動が挙げられる。この課題への対策と
して，無線電力伝送システムに搭載するインバータ等の変
換器を制御することによって一定電力の送電を図る研究が
存在する (5)。しかしながら，これらの研究では相互インダ
クタンスが振動してしまうこと自体は容認してしまってお
り，これに伴う伝達効率の低下については考慮することが
できていない。
飛行中給電システムにおいて所望の電力を送電し，かつ
高い伝達効率を維持するためにはドローンの高度と姿勢の
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図 1 監視業務への飛行中給電システムの適用
Fig.1: Security mission with in-flight inductive power transfer sys-

tem.

両方を精密に推定することが必要不可欠である。一般に地
面付近においては超音波センサが高度推定に用いられるが，
角度推定の精度は不十分であり，これのみで精密な飛行制
御を行うことは困難である (6)。ドローンではさらに精密な
推定を行うために，慣性計測ユニット（Inertial Measurement

Unit: IMU）等の情報と組み合わせてセンサフュージョンが
行われている。文献 (7)ではモータ回転速度を，提案するモ
デルベースのセンサフュージョン手法の変数として追加す
ることが主張されているが，このモデルでは地面効果の考
慮がされておらず，これを考慮する推定手法を提案するこ
とが望まれている。
以上を踏まえ，本論文では地面効果領域を考慮するモー
タ電流に基づくモデルベースのドローンの姿勢推定手法を
提案する。モータ電流と地面効果の関係に関する論文は過
去に様々に存在するが，どのモデルも無限の値を取りうる



関数，つまり地面最近傍において飛行に必要となるモータ
電流は 0 Aと主張しており，全ての領域において正しい関
数となっていない (8)。本論文では，地面効果領域内におけ
る有限推力モデルを提案する研究 (9) を参考に，地面効果領
域内における有限モータ電流モデルを提案する。提案モデ
ルは実験的に同定され，このモデルを使用した姿勢推定手
法の有効性を実験により検証する。

2. 提案モデルの導出と姿勢推定手法の提案
本節ではバッテリー電圧を一定と仮定する時の地面効果
領域内における有限モータ電流モデルの提案を行う。まず
モータ方程式は

Jω
dω
dt
+ Dωω = KτIm −CQω

2 − TC , (1)

と表すことができる。ここで Jω, Dω, ω, Kτ, CQ, TC , Im はそ
れぞれモータのイナーシャ，粘性抵抗，回転速度，トルク係
数，反トルク係数，クーロン摩擦，モータ電流を表す。モー
タが一定回転速度 ωc で動作する時，式 (1)は以下の通りに
変形することができる。

KτIm = CQω
2
c + Dωωc + TC ≈ CQω

2
c ,

∴ Im =
CQ

Kτ
ω2

c . (2)

ただし Dωωc,TC ≪ CQω
2
c であるとして近似を行っている。

以上を踏まえ，まずドローンが地面効果領域外で飛行し
ている場合のモータ電流と推力の関係式を導出する。地面
効果領域外においては実際に飛行に必要となる推力 F と地
面効果領域外での飛行を想定するモータ回転数からモータ
仕様に基づき計算可能な推力 Feは等しくなる。計算可能推
力 Fe はモータの回転速度が ωである時，

Fe = CFω
2, (3)

と計算できる。ここで CF は推力係数であり，前述の通り
モータ仕様から計算が可能である。また式 (2)から

Im∞ =
CQ

Kτ
ω2, (4)

と置くことができる。ここで Im∞ は地面効果領域外におけ
るモータ電流である。式 (3), (4)，そして F = Fe であること
に注意をすると

Im∞ =
CQ

KτCF
F, (5)

と計算が可能である。
次にドローンが地面効果領域内を飛行する場合，実際に
出力される推力 F と計算可能推力 Fe について

F = CIGE Fe, (6)

と表すことが可能である。ここで CIGE は地面効果に基づく
補正推力係数であり，文献 (9)に基づき本論文では

CIGE = 1 +Cae−Cbz/R, (7)

と表すことにする。ここで z, Rはそれぞれプロペラ高度，プ
ロペラ半径である。また Ca, Cb は実験により同定される係

図 2 提案するモータ電流モデルの同定結果
Fig.2: Identification result of the proposed motor current model.
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図 3 ドローンの二自由度系モデル
Fig.3: Two-degree-of-freedom drone model.

数である。式 (3), (4), (6)より地面効果領域内におけるモー
タ電流 Im の関係式として

Im =
CQ

KτCF
· F

CIGE
, (8)

を導くことができる。以上より，式 (5), (8)から[
Im

Im∞

]
F= const.

=
1

CIGE
=

1
1 +Cae−Cbz/R , (9)

とモータ電流と高度の関係式を導出することができる。式
(9)における係数は図 2に示す通り，実験より同定が可能で
ある。実験で使用する 2基のプロペラについて，同定した
係数を表 1に示す。
式 (9)からプロペラの高度はモータ電流を用いて

z = z(Im) = − R
Cb

log
{

1
Ca

([
Im∞

Im

]
F= const.

− 1
)}
, (10)

と表現できる。本論文では提案する姿勢推定手法の検証は，
図 3, 4に示す実験ベンチである二自由度ドローンを用いて
行う。式 (10)に基づき各プロペラの高度 z1 と z2 が計算さ
れ，図 3における機体の重心高度 zとピッチ角 θは

z =
z1 + z2

2
, θ = arcsin

( z1 − z2

2l

)
, (11)

と計算される。実際の推定は電流センサに起因するモータ
電流の変動の影響を低減するために，非線形逐次最小二乗
法（Nonlinear Recursive Least Squares: NRLS）(10) を式 (11)と
組み合わせることで行う。

3. 実験
本節では図 4に示す実験ベンチを用いた提案法の検証を
行う。実験ベンチは 2 基のプロペラ，リニアエンコーダ，
ロータリエンコーダ，制御器，電源から構成される。
図 5 に示す実験で使用するブロック線図において，zref ,

θref , Fz,ref , Tθ,ref , F1,ref , F2,ref , ω1,ref , ω2,ref はそれぞれ機体重心高
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図 4 実験で用いたドローンベンチシステム
Fig.4: Drone bench system for experimental validation.
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図 5 本論文における二自由度プロペラ実験ベンチ
のブロック線図

Fig.5: Block diagram of the two propeller test-bench under study.

度の指令値，ピッチ角指令値，高度方向の総推力指令値，総
トルク指令値，プロペラ 1の推力指令値，プロペラ 2の推
力指令値，プロペラ 1の回転速度指令値，プロペラ 2の回
転速度指令値である。z と θ はそれぞれ機体重心高度の計
測値，ピッチ角の計測値である。ω1, ω2, Fe1, Fe2 はそれぞれ
出力されるプロペラ 1の回転速度，プロペラ 2の回転速度，
プロペラ 1の計算可能推力，プロペラ 2の計算可能推力で
ある。関数 f (ω)は式 (3)に基づき定義され，関数 f −1(F)は
これの逆関数である。Cz と Cθ はそれぞれ PID制御器，PD

制御器として実装される。モータモデルは文献 (11)に基づ
き実装される。また高度制御器として外乱オブザーバを実
装する (12)。これは実際の実験ベンチで大きな値を取る高度
方向の粘性を補償するために実装される。その他の図 5に
示されるパラメータは表 1の通りである。また本検証にお
いて受電コイルは機体重心の 0.2 m 下部に取り付けられる
と想定する。
機体定常状態の実験結果を図 6に示す。図 6(e)から 6(g)

はそれぞれモータ回転速度指令値，推力指令値，モータ電
流計測値を表す。これらからはモータの振動やセンサのノ
イズに伴う信号の変動を確認できる。
図 6(a), 6(b)は機体重心高度の応答を表す。推定には図 6(g)

に示すモータ電流の振動が影響するが，この影響は前述の非
線形逐次最小二乗法を用いて低減される。忘却係数は 0.9985

として実装を行う。図 6(b)より，機体重心高度の定常状態に
おける計測値と推定値の平均二乗誤差は 3.91 cmとなる。ま

表 1 実験で用いるパラメータ
Table1: Parameters utilized for experiments.

Parameter Value

Torque Coefficient 1 Kτ1 66.4 mNm/A
Torque Coefficient 2 Kτ2 65.1 mNm/A
Inertia of Motor with Propeller 1 Jω1 0.4 kgm2

Inertia of Motor with Propeller 2 Jω2 0.392 kgm2

Motor Viscosity 1 Dω1 4.6 µms/rad
Motor Viscosity 2 Dω2 4.51 µms/rad
Counter Torque Coefficient 1 CQ1 9.56 µNms2/rad2

Counter Torque Coefficient 2 CQ2 9.88 µNms2/rad2

Coulomb Torque 1 TC1 2.4 mNm
Coulomb Torque 2 TC2 2.35 mNm
Total Mass of Body, Motor, and Propeller m 7.0 kg
Drag Coefficient of Body c 1.0 mNs/m
Inertia of Body J 2.34 kgm2

Rotational Viscosity of Body D 0.1 µNms/rad
Pitch Moment Arm l 0.63 m
Rotor Radius R 0.34 m
Thrust Coefficient CF 0.399 mNs2/rad2

Ground Effect Coefficient 1 CaP1 / CaP2 3.11 / 2.20
Ground Effect Coefficient 2 CbP1 / CbP2 3.56 / 2.97

た図 6(c)と図 6(d)は実験におけるピッチ角の応答を表す。定
常状態における計測値と推定値の平均二乗誤差は 0.0130 rad

となる。これらの推定値を用い，文献 (13)のパラメータに
基づき無線電力伝送を模擬する場合の受電電力の推移の計
算結果を図 6(h)に示す。姿勢の計測値に基づき正確に飛行
制御が行われる場合に送電される電力と，姿勢の推定値に
基づき正確に飛行制御が行われる場合に送電される電力の
平均二乗誤差は 201 Wとなる。この大きな誤差が生じてし
まうのは，高度の推定誤差が 3.91 cm ある場合，無線電力
伝送の送受電コイル間の動作点距離 10 cmに対し，高度推
定値に基づき飛行制御を行う場合は送受電コイル間距離が
6.09 cmとして動作を行うことになってしまうためである。
この高度の差の影響が，今回計算で想定する回路構成にお
いては受電電力に大きく寄与してしまう。この問題はコイ
ル設計の変更や，将来的に提案手法をセンサフュージョン
に適用し，より正確な姿勢推定を可能とすることによって
解決する。

4. 結論
本論文において，モータ方程式と有限推力モデルに基づ
く有限モータ電流モデルを提案した。提案モデルの妥当性
と，提案モデルに基づくドローンの姿勢推定手法の有効性は
実験により検証された。今後の研究において提案するモー
タ電流センサに基づく姿勢の推定値は，IMUや超音波セン
サ，オンボードカメラによるセンサフュージョンに組み込
まれる。提案する姿勢の推定値は飛行中給電システムにお
いて精密な高度制御を行うための制御系に組み込まれ，実
機体を用いた飛行中給電システムの実証により検証される。
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図 6 実験結果 (a)高度 z (b)高度推定誤差 ez (c)ピッチ角 θ (d)ピッチ角推定誤差 eθ (e)モータ回転速
度 ω (f)推力 F (g)モータ電流 Im (h)受電電力 PL (Estimated: , Measured: , Reference: , Propeller

1: , Propeller 2: )
Fig.6: Experimental results for altitude and pitch angle estimation. (a) Altitude z (b) Altitude estimation error ez (c) Pitch angle θ (d) Pitch

Angle estimation error eθ (e) Angular velocity of motor ω (f) Thrust F (g) Motor current Im (h) Receiving power PL
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