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Abstract

本論文では，ゆっくりと飛行可能な凧型の主翼
を有する無人航空機を用いて地上の音源を探査
する方法を考察する．この航空機は推力を生む
プロペラを有し，飛行速度を制御することで飛
行高度を操作できる飛行特性があるが，一方で
プロペラの駆動音は大きく，音信号の計測にお
けるエゴノイズの主要因である．そこで，飛行
高度を著しく乱さない範囲で，周期的にプロペ
ラの駆動を停止することで音信号の観測を実現
する方法を提案する．加えて，観測された音信号
から推定された音源方向に飛行し，音源位置を
推定する飛行経路計画についても考察する．こ
れらの方法は数値シミュレーションを通じてそ
の有効性を検証したので，あわせてこの結果を
報告する．

1 はじめに

無人航空機は飛行しながら広範囲を効率的に探査可能な
ため，捜索や救助といったタスクでの活用が期待されてい
る．これらのタスクを実現する上で対象を検出すること
が重要で，無人航空機にはカメラなどの種々のセンサが搭
載されている．実際の捜索においては，単に無人航空機が
探索をするだけでなく，要救助者が笛を吹く，大声を上げ
るなどで助けを求めることが考えられる．このことから，
音信号も捜索における重要なモダリティの一つと言え，マ
イクロホンを搭載した無人航空機による音源探査につい
て研究がなされている（例えば　 [1, 2, 3] がある．）
このような無人航空機から音源探査を実現するには以

下を考慮する必要がある．

1. 音源と航空機の距離が離れている（10m-100m）

2. 無人航空機自身の発するエゴノイズ

3. 受聴可能範囲内に複数の音源の存在

本論文では，これらのうち特に１と２について考察する．

無人航空機について考えると，定点ホバリング飛行が
可能であることから，昨今マルチロータヘリコプタのよ
うな回転翼機の活用が期待されているものの，回転翼機
が飛行し続けるにはロータを常に回転させる必要があり，
この駆動音が大きなエゴノイズを生じるため，音源探査の
プラットホームとしては問題がある．一方，固定翼機は動
力を使わずに滑空飛行を行えば動力によるエゴノイズを
生じないため，音源探査を実現できる可能性がある．本論
文で用いるカイトプレーンは，このような固定翼機の一種
で，凧型の主翼を有する無人航空機 [4, 5]である．この機
体は機体サイズに比べ主翼が大きく，大きなペイロードを
有するとともに，低速での飛行が可能という特徴があり，
地上音源探査にも向いている．当然ながら，滑空だけでは
飛行を継続できず，飛行高度を維持するためにはプロペラ
を回転させる動力飛行も必要で，音源探査と飛行の継続
の間にはトレードオフがある．そこで，本論文では，プロ
ペラの回転と停止を周期的に繰り返すことで飛行しなが
らエゴノイズの干渉を受けない音源定位を行う方法を提
案する．また，音源位置をより正確に検出するために，音
源に近づく飛行経路を生成する方法もあわせて考察する．

本論文の構成は以下のとおりである．次節でカイトプ
レーンについて簡単に説明し，その後，カイトプレーン
からの音源探査方法の基本についてまとめている（第 3

節）．第 4 節ではプロペラを停止させるアプローチと，音
源方向へと誘導する方法を提案する．これらの方法は第 5

節で数値シミュレーションで検証する．最後に第 6 節で
まとめる．

2 カイトプレーン

2.1 ダイナミクス

本節では対象とするカイトプレーンの飛行特性を簡単に
説明する．詳細は既報 [5, 6] を参照されたい．

カイトプレーンはデルタ形状の凧型の主翼を有する無
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(a) Engine model (b) Electric motor model

図 1: Kiteplane
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図 2: Kiteplane configuration (conventional type)

人航空機で（図 1），主翼は軽量な布製で，一般の固定翼
機に比べ翼面積が広く大きなペイロードがあり，柔軟な翼
構造から万一の墜落の際でも安全性が高い．
カイトプレーンの操作量にはエレベータ，ラダーとエル

ロンの３つの舵面と推力のためのプロペラの回転数があ
る．エルロンは主翼の左右の面積比を変化することで実現
する構造になっている [7]．プロペラはエンジン (図 1 (a))

あるいはモータ (図 1 (b))で駆動し，回転数によって推力
を変化させて飛行速度を制御する．飛行速度に応じて揚
力が変化するため，プロペラの回転数は主に飛行高度の
制御に用いられる．また，飛行制御のために，GPS なら
びに 3軸加速度，3軸角速度，3軸磁気計が搭載されてお
り，機体の姿勢情報を得ることが出来る．
以下，主翼に働く空気力を翼の左右それぞれについて

fm,l, fm,r 　と表し，エレベータ，ラダーに働く空気力，
プロペラの推力をそれぞれ fe, fr，T と表すこととする．
これらを用いて，機体を剛体と考え運動方程式をまとめ
ると，

m
d2

dt2

[
xI yI zI

]T
= fI , (1)

IB
d

dt
ωB + ωB × IBωB = nB, (2)

のように表される．ここで，

f̃I = q ⊙ f̃B ⊙ q∗

= q ⊙
(

˜fm,l + ˜fm,r + f̃e + f̃r + T̃
)
⊙ q∗

nB = lm,l × fm,l + lm,r × fm,r + le × fe

+lr × fr + lT × T ,

であり，x̃ のように表される量は 3次元ベクトル x の四
元数での表現を与えるもので，x̃ =

[
0,xT

]T
)　と定義す

る．また， xI , yI , zI は機体の世界座標での位置を表し，
ωB は機体座標での角速度を表す．機体姿勢は四元数 q

で表現することとし,　演算 ⊙ は四元数同士の積とする.

fI ならびに fB は質量中心に作用する合力を慣性座標と
機体座標で表したもので，nB は質量中心に作用するトル
クを表す．fI と fB の間の変換は四元数を用いて表され，
∗ は四元数の共役演算子を示すものとする．m および IB

は機体の質量と慣性行列をそれぞれ与え，lm,l, lm,r, le,

lr, lT は翼での空気力の作用点を与える機体座標でのベ
クトルである．四元数の演算については [8] などを参照さ
れたい．

姿勢のダイナミクスは四元数の変化として以下のよう
に与えられる．

d

dt
q =

1

2
ω̃I ⊙ q =

1

2
q ⊙ ω̃B (3)

2.2 制御器

[4]に示すようにカイトプレーンの姿勢動特性は安定して
おり，水平面と鉛直面の運動に分解してそれぞれ独立に制
御することで現実的な経路追従が実現可能である．

所望の水平面内の飛行経路が与えられた時，飛行経路の
単位接線ベクトルを tp と表し，経路からの最短距離を与
えるベクトルを経路誤差ベクトルと定義し，これを e　と
表すものとする．今，実現すべき飛行方向を vd と表し，

vd = exp−k1|e|2 tp + k2
e

|e|
, (4)

と与えるものとする．ここで k1 と k2 は制御パラメータ
を表す．

v と θd を機体の水平面内での飛行速度と所望のバンク
角と表すこととし，v と vd のなす角に線形な形式で目標
経路に追従するような所望のバンク角 θd を与えるものと
する．つまり，θd は

θd = k3atan2(v × vd,v · vd), (5)

のように与えられる．ここで， k3 は制御ゲインを表すも
のとし，(5) 中の v と vd　は計算上適宜 3次元に拡張さ
れるものとする．適当な姿勢制御器によって実際のバン
ク角を所望のバンク角 θd に追従することになるが，本論
文では著者らの提案する非線形制御器 [6, 9] を用いること
とした．

鉛直方向の運動については，本論文では飛行高度を一
定の目標高度に追従させるものを考える．機体の飛行特
性から，推力 |T | が釣り合いの値より増加すれば機体速
度が増加し，その結果機体は上昇することとなり，逆もま
た同様の関係があるので，プロペラ回転数を制御して推
力 |T | を操作することで高度制御は実現される．例えば，
[6, 9] などに示す簡単な PD フィードバック制御によって
機体高度を制御できる．
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3 無人航空機からの音源位置推定

無人航空機に搭載したマイクロホンアレイでの音源方向
の推定の研究には Okutani[3]らのクアドロータヘリコプ
タで収録した音信号をMUSIC法 [10] を適用した例があ
り，音源と無人航空機が近いなどの条件下で音源方向を推
定することが可能である．このことから，本論文では，無
人航空機の機体から見た音源の方向がある程度推定可能
との仮定の下で音源の位置を推定する方法を考える．以
下，推定された音源方向は機体から音源に向けた単位ベ
クトル us で表されるとする．ただし，適当な座標変換に
よって us は慣性座標系で表現されるものとする．
今，地表面が平らな平面で，地上からの機体の高度が

分かるとすると, 音源の位置 ps は

ps =
zI[

0 0 −1
]
us

us + p, (6)

のような関係がある．ここで p は無人航空機の位置を表

し p =
[
xI yI zI

]T
　と定義した．

一般に方向推定や姿勢情報などに不確かさがあるため，
音源位置の推定情報を与える (6) の計算はこれらの不確
かさを考慮する必要がある．そこで，(6)の与える点 ps

に替えて，点 ps を含む小領域を音源位置として考える．
対象とする探索空間を格子状のグリッドに分割し，x を
あるグリッドの代表点の座標とすれば，当該のグリッド
を S(ps) と書くこととすれば，推定された小領域と共通
部分を有するグリッドに音源が存在する可能性があると
して音源位置を表現する．具体的には以下のようにして
計算する．
k 回目の観測を ps(k) と表し，それまでにグリッド gx

が音源を含むと想定された回数をN(x), つまり

N(x) =
∑
k

1(x,ps(k)), (7)

とする．ここで 1(x,y) は S(y) ∩ gx ̸= ϕ であれば１を
与えそうでなければ 0 となる関数である．これを用いれ
ば, 音源位置は次に示す頻度の分布 p̂s で与えられる．

p̂s(x) =
N(x)∑
y N(y)

. (8)

音源が空間に固定されると仮定すれば，p̂s の最大値を音
源の推定位置とするのは自然な解釈である．

4 音源探査のための無人航空機の制御

本節ではカイトプレーンで音源を探査するため，これま
でに述べてきたシステムに加えて，エゴノイズを抑制す
るプロペラの回転数制御と音源に向けた飛行経路計画に
ついて考える．

4.1 プロペラの回転制御

MUSIC法はノイズに対して一定のロバスト性があるもの
の，騒音源のプロペラはマイクロホンの近くにあり，非常

図 3: Grid space sound source localization from UAV
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図 4: Frequency characteristics of rotor-noise

に大きな駆動音を生じるためMUSIC法であっても定位性
能を損なうあるいは定位が出来ない可能性がある．実際，
図 4 は飛行中に測定した音信号のスペクトログラムを示
すが，ノイズが広い帯域にわたって干渉していることが
分かり，このノイズが対象音を覆い隠す可能性がある．逆
に，プロペラの回転を停止し，駆動騒音のない状態を作
り出せれば，音源定位能の向上に大きな効果があると考
えられる．勿論，カイトプレーンではプロペラによる推
力は高度の制御に関係しているので，プロペラを長時間
にわたって停止したままにすることは出来ない．そこで，
プロペラの回転と停止を周期的に繰り返すことで，高度
を制御しつつ，音源の探査を実現する方法を考える．
無人航空機が安定した飛行状態にあるとし，簡単のた

め xI 軸に沿って飛行しているものとする．ここでは飛行
高度が問題となるため，高度に関するサブシステムを元
のダイナミクス (1) から近似的に取り出せば

m
d2

dt2
xI = −kx

d

dt
xI + |T |, (9)

m
d2

dt2
zI = −mg + kzvx

d

dt
xI ,

のように書ける．ここで， kx, kz ならびに vx は線形化
に伴う係数とノミナルな飛行速度を表すものとする．(9)

に示されるように, 制御入力 |T | は速度 d
dtxI を介して高

度を制御するのでこのダイナミクスはローパス特性があ
り，高い周波数で T を切り替えてもすぐには飛行高度 zI

が大きく変動することはなく，小さな脈動に止まることに
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なる．
本論文では，プロペラの回転と停止を一定のデューティ

比 d ∈ [0, 1]を持つ周期 P の繰り返しと定義する．つまり

T (t) =

{
u t ∈

[
nP, nP + d

P

)
0 otherwise

, (10)

のように与えるものとし， n と u　はそれぞれ 0以上の
整数と元々の制御入力を表す．エゴノイズの無い時間区
間は長いほど望ましいので，より大きな d が望ましいが，
大きな高度の脈動が生まれることになるので適当な P , d

を設定する必要がある．このシステムは非線形で解析的
には解けないため，以下ではパラメータを経験的に調整
し定めることとした．なお，提案法では音源定位のデータ
はプロペラの停止している時間区間, つまり T (t) = 0, の
収録音を用いて行うこととする．

4.2 飛行経路計画

音源位置がある程度推定されれば，この情報に基づいて
機体を音源に近づけることでより鮮明に対象音を測定す
ることが出来，定位性能も改善されると期待される．ま
た，一般に音源の十分に近くに無人航空機が飛行してい
る場合は，音源に漸近する代わりにその音源の周囲を飛
行した方が位置推定性能が良い．そこで，推定された音
源位置を中心とする適当な半径の円軌道を所望の経路と
し，これに追従させることを提案する．ただし，推定の初
期段階では，音源位置の事前情報がないため，一定時間，
適当に与えられた経路にそって飛行をするものとする．
提案する円軌道は以下のように与えられる．

xd = r
[
cosψ sinψ 0

]T
+
[
sx sy zd

]T
, (11)

ここで， r, sx, sy, zd, ψ は経路の半径，推定された音源
位置の X， Y 座標所望の高度と [0, 2π) の区間内の適当
なパラメータを表している．
この場合，第 2.2 節の制御器を適用する上で，経路誤

差 e は以下のように定められる．

e =
[
xI yI

]T
− r

|∆|
∆−

[
sx sy

]T
(12)

ここで，

∆ =
[
xI yI

]T
−

[
sx sy

]T
,

であり
±|e| = |∆| − r

である．
音源位置情報は観測ごとに更新されているので，一定

の観測数ごとに上の目標経路も周期的に更新することと
する．

5 数値シミュレーション

提案法の有効性を数値シミュレーションを通じて検証した．

5.1 シミュレータ

非線形の飛行ダイナミクス (1)と (2)，(3) を数値積分に
よって実行した．(5) で与えられる目標バンク角 θd を [6]

で提案される制御器への規範値とした．
音響信号のシミュレーションでは，音源が十分に遠く

にあり，アレイ付近では平面波で近似出来ることから，物
理的に正しいものではないが伝達特性が方向と距離に分
解出来ると仮定した．また無人航空機の飛行に伴うマイ
クロホンと音源の相対位置 e の時間変化は音信号処理の
観点からは比較的ゆっくりとしていることから，近似的
に線形応答が成立するものと考えた．これらの仮定から，
伝達関数行列 H を

H(e) = Hd(ϕ)Hr(|e|) (13)

のように方向性伝達関数 Hd と 距離依存性の伝達関数
Hr の積でモデル化する．ここで ϕ はマイクロホンアレ
イから見た音源方向を示している．
音源の位置と収録した音信号を ss と sm とすれば，

sm = H(e)ss + aT |T |n (14)

の関係を用いて信号をシミュレートする．ここで n およ
び aT |T | はノイズデータとプロペラによる騒音信号を表
しており，エゴノイズが推力 |T | に比例するものとモデ
ル化している（aT は比例係数)．また，機体の姿勢変化は
ジンバル等で補正されていると考え，マイクロホンアレ
イの姿勢については考えない.

5.2 対象環境

400m×400m の平面を探査空間とし，音源はこの中
央に位置するものとした．無人航空機の初期位置は
(−200m,−200m) にあり，初期の目標経路は 図 5 に示
すような’S’字の曲線を与えている．

Initial
reference
path

Sound
source

図 5: Initial flight path and search space

プロペラの駆動・停止のデューティー比は d = 0.5とし，
周期 P は 1.0s　とした．また，全探査飛行時間は 150s

とした．

5.3 結果

図 6 は提案法で実現された飛行結果を示す．図 6(a) はカ
イトプレーンが音源に近づき，音源の周囲を飛行した様子
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Flight path
Estimated source

(a) Flight path (b) Altitude

図 6: Flight path and altitude

図 7: Sound source localization result

を示している．図 6(b) では，所望の飛行高度 30m （赤
破線）に対し，実際の飛行高度 (青曲線）を示しており，
目標高度近傍での飛行が達成されていることが分かる．
図 7 は提案法で推定された音源の位置を表す．音源位

置分布を色で示しており，最大値が音源位置に対応してい
るため正しく推定出来たと言える．
提案法の効果を明らかにするため，プロペラの周期的

な回転・停止，および経路生成を行わず初期経路のまま
飛行を続けた場合のそれぞれでシミュレーションを行い，
図 7 に対応する推定結果を図 8 に示す．図 8(a) によれば，
経路制御をせずともある程度音源位置を推定は可能であっ
たが，図 8(b) によればプロペラの停止は音源定位に不可
欠であることが分かる．
音源位置推定の推移の様子を図 9に示している．この

場合は，推定の時間発展を明らかにするために，初期時刻
での目標経路をたどることとしている（図 8(a)に対応).

この図より，中央にある音源推定結果は対称ではないこと
が示されており，正規分布のような対称な分布を仮定する
例えばカルマンフィルタのような手法では不適当である
ことが示唆される．
図 7 と 図 8(a) はともに正しい音源位置の推定してお

り，これらの間に明確な差を見ることは容易ではないが，
音源位置分布のピークの値を比べた　表 1　によれば，音
源位置を想定して経路生成したものの方が鋭いピークを
形勢していることが分かる．なお，これは探査空間全体で
正規化しているので，値の大きさそのものは重要ではな
いが，二つの方法の間での比較には意味があることに注
意されたい．

(a) without path generation (b) conventional flight

図 8: Sound source localization result

(a) 30s (b) 60s

(c) 90s (d) 120s

図 9: Evolution of sound source localization

また，プロペラの回転・停止 (10)を行う飛行でも高度
の変動は安定的であったが，上の結果で示されるように，
無人航空機はバンクしながら旋回するよう制御されてお
り，モデル化の際考慮しなかった機体ダイナミクスの影響
によって，水平面内での運動と高度方向に干渉が生じる
可能性がある．特に，長時間，プロペラを停止しながら旋
回すると，この干渉は顕著になると考えられるので，プ
ロペラの回転・停止の周期 P は十分に注意して設計する
必要がある．このことを示すため，P = 2.0s の場合のシ
ミュレーション結果を Fig．10 に示す．ここでは水平面
内の目標経路は初期に与えた’S’字のものである．この場
合でも音源位置の推定は可能であったが，飛行高度を保
つことが出来ず徐々に下降してしまっており，不適切な結

表 1: Sound source localization clarity

Proposed
without path

generation

Maximum value

of SSL
1.7035×10−4 8.0865×10−5
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(a) Flight path (b) Altitude

(c) Sound source localization

図 10: Flight result with longer rotor stall period

果となった．

6 おわりに

本論文では，凧型の主翼を有する無人航空機にマイクロ
ホンアレイを搭載し，地上の音源を探査する方法として，
プロペラを周期的に停止しながら音源に向かって誘導す
る手法を提案した．数値シミュレーションを通じて，プロ
ペラを停止することが広い範囲の音源定位に重要である
こと，また音源周辺を旋回する円軌道を設計することで
定位性能が改善されることが示された．また，本論文では
レスキューなどのタスクを考え音源が固定されている場
合を考えたが，このため頻度に基づいて音源位置を推定
する方法が適用可能であった．

今後はより一般的な場合として，移動音源を対象とす
ることが考えられる．この場合は，音源の運動を推定する
ことになるが，この運動に伴う不確かさが生じるため繰
り返しベイズ推定などの運動モデルを用いた推定法を採
り入れる必要があろう．また，複数の音源が存在する場合
は，単に音源方向だけでなく，その種類などを判じ，音源
同士を混同する必要となるが，これも今後の課題の一つ
である．
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