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第�章 緒論

��� 本研究の背景

日本の宇宙開発は，�
��年代までは人工衛星による通信，放送，地球観測などの

活動が中心であった．その後国際宇宙ステーション ���計画に参画し，宇宙ステー

ションでの有人宇宙活動，宇宙環境を利用した実験などが新たな宇宙活動分野とし

て加わっている �� ．これらの宇宙活動を支えるためには，宇宙と地球を結ぶ輸送手

段であるロケットの開発が必要不可欠である．

ロケットの歴史は古く，最古のロケットは ����年代に推進薬に黒色火薬が詰めら

れた中国の軍用ロケットであるといわれている �� ．近代ロケット技術は，第 �次世

界大戦末期のドイツが開発した，軍事用液体燃料ロケット（弾道ミサイル）である

!�ロケットにより始まった �� ．その後，ドイツのロケット技術はアメリカ，旧ソ

連に引き継がれ，核弾頭を搭載するミサイルとなったが，一方，その運搬能力と誘

導技術を応用して，�
��年旧ソ連が世界初の人工衛星「スプートニク �号」を"#�

型ロケットで打ち上げ，宇宙開発時代が始まった �� ．スプートニク �号打ち上げの

翌月には，同 �号に犬を搭載するなど，有人宇宙飛行の予備実験に入り，�
	�年，

史上初の有人宇宙船「ヴォストーク �号」の打ち上げを$#� 型ロケットで成功させ

た．これは旧ソ連が早くから大型ロケットの開発を指向した成果である．$#� 型ロ

ケットは，他に例を見ない液体ロケット束ねる多段式で，旧ソ連ではその後もこの方

式が踏襲された．$#�型以後 �%#�&$#�� 型「ソユーズ」，�%#��&' 型「プロトン」

などが開発され，他国に比べて圧倒的多数の衛星を打ち上げるとともに月惑星探査

機，サリュートやミール等の宇宙基地モジュールの打ち上げにも使用された．さら

に，低軌道に ���トンのペイロードを打ち上げる能力を有する大型ロケット「エネ

ルギア」を開発し，�
�� 年に宇宙往還機であるブランをこのエネルギアに乗せて打

ち上げている．旧ソ連解体後，ロケット技術は主にロシア，ウクライナに引き継が

れ，上述のソユーズ，プロトン以外にもコスモス，モルニア，サイクロン，ゼニッ

トなどの使い捨て型ロケット（(%!) (*+����,�� %�-��. !�.����）が開発・運用さ

れている．ウクライナのゼニットは，最新の(%! であり，ロシアのプロトンととも
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に低コストを武器に商業打ち上げ用ロケットとして国際市場参入を果たしている機

種である．ロシアは ����年に新型のプロトンＭの初打ち上げにも成功した．また，

有人飛行には現在ソユーズロケットが使用されている �� ．

一方，旧ソ連に遅れをとったアメリカも旧ソ連と同様にレッドストーン，ジュピター

等の中距離ミサイル ��"�/) ������������#"��0� ��������� /�������を改修し，人工

衛星打ち上げロケットを開発，さらに大陸間弾道ミサイル ��1�/) �����12���������

��������� /�������を改修したアトラスロケットおよびタイタン�ロケットでそれぞれ

マーキュリーおよびジェミニ計画を実施した．その後，有人飛行でも遅れをとったア

メリカはケネディ大統領が提唱したアポロ計画に国家威信をかけて巨大プロジェクト

に取り組むことになった．�
��年設立の航空宇宙局（3$�$) 3���2��� $��2��-����

��� �+��� $�����������2�）を中心として膨大な開発資金を投じたアポロ計画によ

り，サターン!型ロケットを開発して人類を月に運び，また宇宙実験室スカイラブ

を打ち上げた �	 ．その後のアメリカのロケットは衛星打ち上げの商業化の推進のた

め，デルタ，アトラス，タイタンの各ロケットが，世界の商業市場に投入されたが，

コストが高いことや �

� 年に相次いで失敗したこともあり，欧州宇宙機関（(�$)

(-�2+�� �+��� $0���4）のアリアンロケットにその市場の大半を占有されることに

なった．このためアメリカでは官民の間で新型ロケットの開発や既存ロケットの改修

に着手し、((%!（(52�5�� (*+����,�� %�-��. !�.����）の開発が進められ，����

年にアトラス �およびデルタ �の初打ち上げに成功し，今後の衛星打ち上げ用ロケッ

トの主力となっている．

西欧諸国では，はじめは個々の国で独自に宇宙開発を行っていたが，それでは米

ソの熾烈な競争から生まれる成果に対抗できないため，欧州共同の開発が計画され

た．�
��年に設立された(�$は �
�
 年にアリアン �型の初打ち上げに成功して以

来，� 型，� 型，�型，� 型と開発を進めてきた．旧式でコストの高いアメリカの打

ち上げシステムに比べてアリアンはペイロードに応じて固体や液体の補助ロケット

と組み合わる各種のファミリーを取り揃え，商業目的を徹底的に追及し，低コスト

での衛星打ち上げ事業に成功して世界の衛星打ち上げ市場の過半数を占めるまでに

至った．�型に続き大型化・低コスト化したアリアン �型ロケットは，�

�年の初

号機の打ち上げに失敗したものの，�

�年と �

�年の試験打ち上げに連続して成

功，�


年には初の商業打ち上げにも成功し，以降順調に打ち上げ実績を築きつつ

あった．しかし，����年，アリアン �プラスというプログラムの下で開発されたア

リアン �増強型：アリアン �(�1#$ロケットの打ち上げに失敗した．この失敗によ

り，(�$は今後のアリアン �型ロケットの能力増強化計画，すなわち，���	 年に従
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来型アリアン �の約 �倍の打ち上げ能力を有するアリアン�(�1#� ロケットの実用

化計画は見直しを余儀なくされている．また，衛星打ち上げビジネスで世界の先頭

を走り，衛星打ち上げ市場の ��％以上を獲得してきたアリアンスペース社は，一時

厳しい試練に直面することとなったが，その後は徐々に挽回してきている．

日本のロケット開発は，�
��年の糸川英夫教授率いる東京大学生産技術研究所（東

大生研）が発足し，ペンシルロケットの開発に着手したことから始まる．以来，宇

宙科学研究所（��$�) ������-�� 26 �+��� ��� $���2��-����� �������）が主体となり，

観測ロケットと，これを発展させた衛星打ち上げ用全段固体ロケットを開発してき

た．衛星打上げロケットとしてミューシリーズが開発され，第 �世代の/#!では火

星探査機「のぞみ」，小惑星探査機「はやぶさ」を打ち上げた．一方，液体燃料ロ

ケットとしては，�
	
年の宇宙開発事業団（3$�'$) 3$��2��� �+��� '�5��2+����

$0���4 26 7�+��）の発足と前後して，アメリカからの技術導入により，3#�ロケッ

トが開発された．3#�ロケットは日本初の静止衛星「きく �号」を打ち上げ，その

後開発された3#��，8#�ロケットも数多くの人工衛星の打ち上げに成功した．さら

に，�

�年に8#��，����年には発展型の8#��$と8#���が開発され，日本の基幹

ロケットとなっている．

しかし，上述の(%!は使い捨てであるため，輸送コストが高いという欠点がある．

3$�$が �

�年に行った12������� �+��� 9����+2�����2� ��-�4 �1�9�� によると，

地上から低軌道ヘの輪送コストが現状の �&��以下になるまでは，輸送コストの低

下によっても需要は増えず，ほぼ現状のまま横違い状態が続き， 宇宙輸送ビジネス

の総収入は減少する結果となり，極めて厳しいビジネスが強いられる．逆に，コス

トが現状の �&��になったとき，今までとは異なったユーザの参入によって宇宙活動

が拡大，発展すると予測している．現在，世界の宇宙輸送は供給過剰の状態にあり，

世界でも多くの顧客を抱えるアリアンスペース社においても赤字の状態に陥ってい

る．輸送コストを目標まで低減するには，(%!では困難であり，高い信頼性を有す

る完全再使用型の宇宙輸送システム（"%!) "�-��,�� %�-��. !�.����）の導入が必

要であることは世界的な共通認識になっている �� ．

再使用型ロケットの開発としては，3$�$がアポロ計画の成功を確信した後，ポ

ストアポロ計画として宇宙往還機となるスペースシャトル �� の開発に力を入れ始

めた．当初のスペースシャトルの案は，より完全再使用に近い形のものであったが，

開発費用の問題などにより部分再使用型のスペースシャトルとなった．スペースシャ

トルはオービタ，外部推進薬タンクおよび �本の固体ロケットブースタからなるも

ので，外部推進薬タンクは使い捨て，固体ロケットブースタは海上から回収した後

�



数回再使用する．また，オービタは荷下ろしの後点検・再整備を受け，次のペイロー

ドの積み込み，外部タンク及び固体ロケットの組付けを経て，再飛行へと向かう予

定であった．しかし，飛翔後の主エンジンやタイルの一部はそのつど点検や取替え

を余儀なくされ，完全再使用の実現には至らなかった．

米国がスペースシャトルの開発を行って以来，宇宙へ行って帰還する有翼式で再

使用可能な宇宙往還機の開発 �
 が各国でも進められてきた．しかし，旧ソ連は �
��

年末に宇宙往還機「ブラン」を打ち上げたが一回の飛行に終り，(�$も「エルメス」

という往還機の開発を立ち上げたが設計段階で凍結された．

さて，現在日本が行っている宇宙開発として，アメリカが提唱した国際宇宙ステー

ション（���) ���������2��� �+��� �����2�）計画における，宇宙ステーション取付実

験モジュール「きぼう」の運用がある．この「きぼう」は日本で開発・製造され，

����年と ���
年に �度に分けて ���に輸送され組み立てられたものである．また，

人工衛星の開発や新たに宇宙活動基盤を開発整備するとともに有人宇宙活動を展開

している．また，他国に頼らない独自の宇宙開発を行うための宇宙往復輸送システ

ムの開発を目指して，宇宙航空研究開発機構（7$:$) 7�+�� $��2�+��� �:+�2����2�

$0���4）の前身である 3$�'$，航空宇宙技術研究所（3$%) 3���2��� $��2�+���

%�,2���2�4 26 7�+��），��$�が各々研究を行ってきた．

3$�'$および 3$%では，無人の再使用型有翼回収機「8;<( �8#�� ;�,����0

<���(�」，宇宙往還技術試験機「8;<(#: �8#�� ;�,����0 <���( �:+��������」の

開発を担当していた．8;<(の特徴は，姿勢制御用と軌道離脱用の小型スラスタを

備えてはいるが，推進用のメインエンジンは持っていない．8#��ロケットで垂直

に打ち上げられて軌道上でのミッションを終了後，軌道離脱，大気圏再突入，滑空

帰還，水平着陸を行う予定であった．8;<(=:開発の技術実証機として，大気圏

再突入時の空力加熱を研究する軌道再突入実験機;"(: �;�,���� "�����4 (:+���=

����� ��� ，%�6���0 �2�4 の極超音速域での誘導制御技術等の飛行実証を目的とし

た8>�%(: �8>+���2��� �%�0.� (:+�������� ��� および自動着陸技術の実証を目

的とした $%�%(: �$-�2����� %�����0 �%�0.� (:+�������� ��� ，高速飛行実証

8��' �8�0. �+��� ���0.� '��2�������2�� ��� が実施された．

3$%では，水平離着陸型の一段式有人完全再使用型宇宙往復輸送システム「ス

ペースプレーン」の研究を行っていた．軽量かつ耐熱性のある構造材料の開発，マッ

ハ ��まで加速可能なエアブリージングエンジンの開発が大きな技術課題とされて

いた．このエンジンは酸化剤として空気を用い，機体の水平離陸後に可能な限りの

大推力および高比推力を，高い推力重量比において実現することが求められており，
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実験機による飛行実験が必須となっていた．

��$�では，無人で弾道飛行を行う単段式の有翼飛翔体であり，二段式の宇宙往復

輸送システムの一段目に当たるフライバックブースタに発展可能な8�/(� �8�0.�4

/���-5���,�� (*+��������� �+��� !�.����� ��� の研究を行っていた．8�/(�は空

間に対して静止可能で中・高層大気の観測などを行った後，大気圏に再突入し発射

点近傍の滑走路に滑空帰還を行って水平に着陸する．また，弾道軌道から大気圏に

再突入するため，大気圏再突入速度が小さく，本格的な耐熱システムは必要とされ

ない設計であった．

3$�'$，3$%および3$%の機関で行われていた研究は，概念設計を踏まえて各

種飛行実験を実施するに至るまで進んだものの，いずれも実機の開発を待たずに計

画は中止されてしまっている．しかし，開発のために行われたさまざまな実験によ

り蓄積されたデータや各種技術は，将来の宇宙往還機の開発に有用であると考えら

れる．

現在，7$:$では鈍頭形状の「垂直離着陸型」観測ロケットの研究が行われてい

る．これは，ロケットが垂直に打ち上げられ，再びその場所に帰還し垂直に着陸する

往還機のことである．これに比べ，有翼式の往還機は，航空機のように翼による揚

力を利用し帰還することができる．そのため，着陸に余分な燃料が不要であり，機

体重量の低減，打ち上げのコストダウンにもつながる．翼を有しているので「垂直

離着陸型」の往還機よりもダウンレンジやクロスレンジが大きくとれ，また，機体

の制御・誘導も空力舵面を動かすことで効率的に行うことができる．このように，有

翼式の往還機の方が優位性を持っていると考えられる．よって，有翼式の再使用型

観測ロケットの実用化に向けた研究を行うことが必要である．

��� 本研究の目的

宇宙往還機は広範囲を飛行するため，飛行環境の変化に起因するダイナミクス変

動が存在する．そこで，従来のスペースシャトルに代表される有翼式の宇宙輸送シ

ステムはゲインスケジューリング制御法が用いられてきた ��� ．

日本では3$%および3$�'$が，8;<(の小型自動着陸実験機である$%�%(:

を製作し，�

�年オーストラリアにおいて無人有翼機に必要な自動着陸の飛行実験

を行い成功させた．$%�%(:は縦の静安定が負であるため，制御により安定性を確

保しなければならず，また，横・方向においては，通常の迎え角において風見安定が

負かつ強い上反角効果をもつ，不安定な航空機である ��	 ．このため，機体の安定
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化はもちろん，自動着陸という目的からも優れた応答性が要求される．したがって，

古典制御理論に基づいて設計されていたオートパイロットより高い性能の制御方式

が要求され，適用する飛行制御則設計手法も重要な技術課題であった．$%�%(:で

はロバスト制御系設計法のひとつである多数遅れモデル&多数設計点法を用いて基

本制御則が設計され，構造連成を抑えるためのフィルタを�� (// �(*��� /2���

/���.��0�法に基づいて設計して基本制御則を拡張している ���?�� ．また，この基

本制御則では，飛行環境の変化に対応するために固定ゲインに動圧の逆数をかけて

飛行条件による動圧の変化を補償するように姿勢制御則が構成されている．なお，

制御と構造連成との干渉の抑制と応答性能の追求の妥協点を探ることが設計の難し

い点であったと報告されている ��� ．

また，宇宙往還機は大気圏突入からの高速飛行が要求される．そのための飛行実

験が 8>�%(:実験機により行われた．実験機は �

	年 �月 ��日に種子島宇宙セ

ンターから 7#�ロケットで打ち上げられ，高度 ����@� ，速度 ��
�@�&� で分離され

た．分離後，迎角 �
���0 で飛行し，その後 �����0 に下げてマッハ �に至るまで誘

導制御を行った．マッハ �に達すると減速のため 
����0 近い高迎角飛行に入り，亜

音速になった後にパラシュートを開いて着水した．機体の回収には失敗したが飛行

中の航法誘導制御は計画どおりに実行された．8>�%(:の制御系は古典制御の手

法を用いて設計されたが，フィードバックゲインは再突入してからは動圧の関数と

して，その後，着陸までは対地速度の関数としてスケジューリングされている ��� ．

その他，マッハ �以下の飛行速度における誘導制御実験を行う高速飛行実証機では，

上記の多数遅れモデル／多数設計点法や新しい設計法としてモンテカルロ法を基礎

とした統計的最適化法が用いられている ��� ．

しかし，これらの機体で用いられた誘導制御法は，飛行条件が既知である必要があ

る．そのため，故障や緊急時の経路変更などで想定範囲外での飛行環境における姿勢

追従性の悪化や最悪の場合制御不安定に陥る可能性がある．そのため，自動で制御系

を修正して制御系を再構成可能な飛行制御系（"�1�) "����-��-��,��&"��2�A0-��,��

���0.� 12���2� �4����）あるいは自己修復型飛行制御系（���6="�+�����0 ���0.�12�=

��2� �4����）が航空機の分野で研究されている ��� ．"�1�のひとつとして，切り

替え制御が研究されている ��� ．切り替え制御は，複数のコントローラを設計して

おき，スーパバイザが故障の検出情報に基づきコントローラを切り替える制御法で

ある．コントローラ切り替え時のコントローラの選び方によっては，コントローラ

切り替え後に制御入力が不連続になる場合や，コントローラ切り替え後の制御性能

が低下してしまう場合があるため，切り替え時のコントローラ状態の選び方が問題

	



である ���#�� ．コントローラ切り替え時の制御入力の不連続性を抑えるための方法

としては，コントローラ切り替え時以前の制御量や観測量を記憶しておき，最小二

乗法を用いてコントローラ切り替え時のコントローラの状態を決定する方法 ��� や，

使用していないコントローラの内部状態を計算し続ける方法 ��	 などが提案されて

いるが，これらの方法ではコントローラ次数が大きい場合に，計算量が膨大になっ

てしまうことが問題である．また，故障時に残っている使用可能な制御要素を用い

て故障前と同じ制御力やモーメントを発生し，正常時の閉ループ伝達特性を再生す

るコントロールミキサ法も研究されている ��� ．しかし，状態方程式における制御

入力の係数行列の正確な情報が必要であることや，使用可能な制御要素のバンド幅，

使用量の制限を考慮していないなど，実用には問題がある．

実機を用いた"�1�として無人宇宙往還機:#��の大気圏内試験機である:#��が

アメリカ空軍研究所およびボーイング社によって開発され，"�1�の研究がされて

いる．:#��は �

�年にホロマン空軍基地において8#	�ヘリコプターにより高度

約 �?����� から投下され，基地の滑走路に自動着陸し，飛行試験は成功した．:#��

に対してはモデル追従制御とフィードバック線形化法を組み合わせた"�1�による

飛行試験が行われた ��
 ．試験の結果，空力舵面の損傷時にも着陸時の要求仕様を

満たすことが確認された．

しかし，これらの提案されている"�1�では，制御対象のモデルが必要であり，

飛行環境の変化や故障により制御対象のダイナミクスが変動すると制御性能が低下

する問題がある．そこで，そのダイナミクス変動に対してはオンラインで制御対象

のパラメータを推定しながら制御を行う，適応制御手法が有効であると考えられる．

適応制御手法としては無人実験機:#�	に対して"�1�の搭載が検討され，フィー

ドバック線形化法と最小二乗法およびニューラルネットワークを組み合わせた"�1�

が設計された．舵固着の故障に対しては，最小二乗法によるパラメータ推定を用い，

フィードバック線形化とニューラルネットワークで補償できることがシミュレーショ

ンで示されている．さらに，この方法は<��2��� 8���B���=��=9.�=%22+ ���-����2�

および飛行試験で再構成能力が確認されている ��� ．

また，線形系に対する適応制御手法も研究されている ���#�� ．しかしながら，宇

宙往還機に作用する流体力のモデルは不確かであり，また，制御系設計では宇宙往

還機の線形化運動方程式を用いるため，制御対象の線形数式モデルの零点が不安定

となる可能性がないとは断言できない．また，宇宙往還機の連続時間数式モデルの

分母分子の次数差は取り扱う変数によって変わるが，実際にはアクチュエータにも

ダイナミクスが存在する．制御性能向上のためには，アクチュエータダイナミクス
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を考慮したモデルを取り扱う必要があるが，このアクチュエータダイナミクスを考

慮した場合，元のモデルの分母分子の次数差によらず，必ず次数差が �以上になる．

ここで，連続時間数式モデルで分母分子の次数差が� 以上のときは，連続時間モデ

ルの零点が安定であっても，その連続時間モデルに対応する離散時間モデルに不安

定零点が生じる場合があることが知られている ��� ．そのため，極零相殺する適応

制御法の宇宙往還機への適用には問題があると考えられるが，筆者の知る限り，こ

れまでこの問題を陽に取り扱った研究は見当たらない．

��� 本研究の概要

著者らの研究開発グループでは，完全再使用型宇宙輸送システムの研究の一環と

して，����年より有翼ロケットによる無人のサブオービタル飛行システムの研究を

進めている．その実現に関わる要素技術として，航法誘導制御システムや，複合材

構造設計技術等の個別研究を進める一方，それらの技術実証を目的として小型の有

翼ロケット実験機を用いた飛行実験を行っている．また，将来宇宙輸送システムに

必要であると考えられる，ゲインスケジューリングに頼らず飛行環境に適合して高

い制御性能を確保する適応制御手法の研究も進めている．

本論文では，有翼式宇宙往還機の適応制御法の開発を目的としている．従来の宇

宙往還機に対する適応制御手法では，主に有翼機の非線形運動方程式の線形近似数

学モデルを用いた適応制御法と，運動方程式の非線形項の影響を状態フィードバッ

クにより打ち消す適応フィードバック線形化法が提案されている．従来の線形系適

応制御法は，伝達関数表現した往還機の線形近似数学モデルの零点は安定であると

仮定している．しかし，アクチュエータダイナミクスまで考慮した連続時間モデルを

離散化すると離散化零点が生じ，サンプリング周期の設定によっては離散化零点が

不安定となる．そこで，本論文では不安定零点を考慮した適応飛行制御系を提案す

る．つぎに，適応フィードバック線形化法に対しては，運動方程式を特異摂動法に基

づき二つのサブシステムに分割して制御系を構成する方法を提案する．この提案法

は，低次元化された二つサブシステムごとに制御系を構成するので，従来法と比較

して制御系の構造が簡単で制御系設計も容易という特徴をもつ．さらに，実環境で

はピトー管などのセンサ信号には多くのノイズを含むため，良好な制御性能を確保

するためには状態推定も必要である．近年，非線形系の状態推定法である��������

������ ������ ����が他の非線形フィルタに比べ推定精度が良いと注目されてお

り，��により状態推定するフィードバック線形化法が提案されている．そこで，
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本論文では��を用いてパラメータと状態量を同時推定する，特異摂動法に基づ

く適応フィードバック線形化法を提案する

本論文の概要を以下に述べる．

第 �章では，極零相殺を行う従来の線形適応制御系では問題となる不安定零点す

なわち非最小位相特性を考慮し，非最小位相系にも適用可能なモデル規範形適応制

御系（/"$1�) /2��� "�6������ $��+��5� 12���2� �4����）設計法を有翼ロケット

の姿勢運動に適用し，誘導制御シミュレーションによりその有効性を示す．まず，本

論文で取り扱う機体の運動方程式，および線形化した運動方程式を示す．つぎに，

非最小位相特性を考慮した/"$1�の設計法を示すとともに，離散化された機体の

モデルに対する適応飛行制御系の構成を示す．さらに，本論文で取り扱う �つの誘

導法，すなわち，あらかじめ定めた基準軌道に追従する固定ゲイン誘導法と飛行中

にオンラインで軌道の予測計算を行うリアルタイム誘導法を用いた誘導制御シミュ

レーションにより，逐次変動する目標値に対しても良好な追従性能を有することを

示す ��� ．

第 �章の制御法は線形系に対する制御系設計法であるため，制御性能は制御対象

の非線形特性に依存する．特に，大きな故障が生じ，その結果機体が大きな運動を

始めた場合，その運動は必ずしも線形のモデルで表されるとは限らない．したがっ

て，線形制御則の有効性は保証されない．また，適応制御のようにパラメータの推

定をオンラインで行う制御系では，非線形性によるモデル化誤差のためにパラメー

タ推定誤差が大きくなり，制御性能が低下する場合も十分考えられる．そこで第 �

章では，機体の非線形性を考慮し，特異摂動法により運動方程式を表現した有翼ロ

ケットに対する，適応ディジタルフィードバック線形化制御法を提案する．まず，特

異摂動法を用いて見かけ上速い運動と遅い運動に分割した機体の非線形運動方程式

を示す．つぎに，二つの運動方程式をそれぞれに対するフィードバック線形化コン

トローラの設計法を示すとともに適応飛行制御系の構成を示す．さらに，固定ゲイ

ンとリアルタイムの二つの誘導法を用いた誘導制御シミュレーションにより提案手

法の有効性を示す ��� ．特に，リアルタイム誘導法を用いたシミュレーションでは，

予期しない推力カットオフとそれに伴う緊急時経路変更を想定したアボート飛行を

設定し，第 �章の線形制御法を適用したシミュレーションもあわせて行い，線形制

御法では制御不能となる場合が存在することを明らかにするとともに，提案フィー

ドバック線形化法はアボート飛行に対しても良好な制御性能を有しており，機体の

非線形性を考慮した提案手法がより広範囲な飛行条件に対応可能であることを示す．

第 �章での提案手法は外乱の影響下でも良好な制御性能を有しているが，実環境






では計測値に観測ノイズが含まれるがその点は考慮されていない．そこで第 �章で

は，観測ノイズの影響を考慮した非線形カルマンフィルタの一種である��������

������ ������ ����を用いた適応ディジタルフィードバック線形化制御法を提案

する．まず，��による状態推定法を示し，次に��を用いたパラメータと状態

の同時推定手法を示す．さらに，二つの誘導法を用いた誘導制御シミュレーション

により提案手法の有効性を示す ��
? �� ．

最後に第 �章では，本研究によって得られた成果をまとめる．

��



第�章 非最小位相特性を考慮したモデ

ル規範形適応制御

宇宙往還機は広範囲を飛行するため，飛行環境の変化に起因するダイナミクス変

動が存在する．そこで，従来のスペースシャトルに代表される有翼式の宇宙輸送シ

ステムはゲインスケジューリング制御法が用いられてきた ��� ．しかしながら，ゲ

インスケジューリング制御法を用いてすべての飛行領域で一定以上の制御性能を保

証するためには，設計点を増やさなければならず，制御系設計は非常に複雑なもの

となってしまう．また，事前情報を必要とするため緊急時の飛行経路変更などには

対応できない．

一方，宇宙往還機のダイナミクス変動に対して線形適応制御手法 ���#�� が研究さ

れているが，宇宙往還機に作用する流体力のモデルは不確かであり，また，制御系

設計では宇宙往還機の線形化運動方程式を用いるため，制御対象の線形数式モデル

の零点が不安定となる可能性がないとは断言できない．また，宇宙往還機の連続時

間数式モデルの分母分子の次数差は取り扱う変数によって変わるが，実際にはアク

チュエータにもダイナミクスが存在する．制御性能向上のためには，アクチュエー

タダイナミクスを考慮したモデルを取り扱う必要があるが，このアクチュエータダ

イナミクスを考慮した場合，元のモデルの分母分子の次数差によらず，必ず次数差

が �以上になる．このように，連続時間数式モデルで分母分子の次数差が � 以上の

ときは，連続時間モデルの零点が安定であっても，その連続時間モデルに対応する

離散時間モデルに不安定零点が生じる場合があることが知られている ��� ．そのた

め，極零相殺する適応制御法の宇宙往還機への適用には問題があると考えられるが，

筆者の知る限り，これまでこの問題を陽に取り扱った研究は見当たらない．

不安定零点を有する系，すなわち非最小位相系に適用可能な離散時間系のモデル

規範形適応制御法が提案されている ��� ．そこで，宇宙往還機のひとつである有翼

ロケットに対して，この制御法を適用した適応飛行制御系を構成し，シミュレーショ

ンによりその有効性を確認する．

本章では，まず，現在著者らが開発を進めている有翼ロケットを対象とし，その

数学モデルを導出するとともに，非最小位相特性を考慮したモデル規範形適応制御

��
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法を適用した制御系を構成する．つぎに，構成した制御系を用いて，固定ゲイン誘

導法による誘導制御シミュレーションを行い，制御系の基本的な有効性を示す．さ

らに，リアルタイム誘導法を用いた誘導制御シミュレーションにより，広範囲に及

ぶ飛行領域において，逐次生成される目標軌道に対して有翼ロケットが良好に追従

できることを示す．

��� 有翼ロケットの運動方程式

本論文では��0� ���に示す有翼ロケットを対象として取り扱う．この有翼ロケット

の機体形状は，宇宙航空研究開発機構の宇宙科学研究本部が開発した8�/(� �8�0.�4

/���-5���,�� (*+��������� �+��� 5�.����� ��� と同一であり，空力舵面として，!

字翼にラダー，また，主翼にはエレベータとエルロンの役割を兼ね備えたエレボン

を有する．

有翼ロケットのパラメータを，9�,�� ���に示す．また，シミュレーションに用い

る有翼ロケットの空力特性は8�/(�の風洞試験結果から得られた値を用いる．な

お，参考のため，付録の9�,�� $��および$��に揚力および抗力の特性 ��� を示す．

以下では制御系の設計に必要となる有翼ロケットの 	自由度運動方程式を，文

献 ��� に基づいて導出する．

����� 機体並進運動方程式

まず，��0� ���に，機体軸座標系�� ��� � �������と機体重心慣性速度ベクト

ル��，慣性角速度ベクトル�の関係を示す．このとき，機体の並進運動方程式は次

式で表される．

��
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� F �
	��
	


�����

ただし，� は外力ベクトル，�は機体質量である．また，機体重心慣性速度ベクト

ル��の機体軸成分�，�， および慣性角速度ベクトル�の機体軸成分�，�，�

を用いると，式 �����は次式のように表現される．

� F

�
���
�

�

�

�
��� F �

	��
	


F �

��
	

	


	
�

�� G � � ��



F

�
���
�� H� G � � �� �

�� H� G �� � � �

�� H G �� ����

�
��� �����

ただし，�，�，�は� の機体軸成分，�	�	
��は機体軸上での時間微分を表してい

る．なお，ベクトル演算に関しては，ベクトル積を I�Jで表している．

ここで，機体に働く空気力を ���，��，���� とし，機体に働く重力を�，�，�成

分に分解したものを ���，��，���� とすると，外力� は次式のように表せる．

�
���
�

�

�

�
��� F

�
���
��

��

��

�
���G

�
���
��

��

��

�
��� F

�
���

�� ��� ��� ��

�� G �� �2� �� �����

�� G �� �2� �� �2���

�
��� �����

ただし，�は重力加速度，��はピッチ角，��はロール角である．

��
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したがって，式 �����，�����より，機体の並進運動方程式は次式となる．

�
���
�� H� G � � �� �

�� H� G �� � � �

�� H G �� ����

�
��� F

�
���

�� ��� ��� ��

�� G �� �2� �� �����

�� G �� �2� �� �2���

�
��� �����

����� 機体回転運動方程式

機体の角運動量�は次式で定義される．

� F �� F

�
���
��� ���� ���	

���� ��� ���	

���	 ���	 �		

�
���
�
���
�

�

�

�
��� �����

��



ただし，�は機体慣性テンソルであり，���，���，�		は機体軸慣性モーメント，���，

��	，��	は機体軸慣性乗積である．この角運動量�を用いると回転運動方程式は次

式で表される．

� F
	�

	

F

�
	

	


	
�

�G � � �

F

�
���
��� H� � ��� H�� ��	 H�� ��	��G ��		 � ������ G ����� � �	��

� G ��	�
�

���� H� G ��� H�� ��	 H� G ��	��� ����� G ���� � �		��� G �	��
� � ��	�

�

���	 H� � ��	 H� G �		 H� G ���� � ������ G ��	��� ��	�� � ����
� G ����

�

�
���

���	�

ここで，航空機は通常左右対称に設計されているので

��� F ��	 F � �����

となる．また，外力モーメント� は，機体の重心が原点であるため重量が重心まわ

りにモーメントを発生させず，空気力の寄与のみからなる，すなわち，

� F

�
���
�

�

�

�
��� �����

となる．したがって，式 ���	�，�����を考慮すると機体回転運動方程式は次式となる．

�
���
��� H� � ��	 H� G ��		 � ������ � ��	��

��� H� G ���� � �		��� G ��	��
� � ���

�		 H�� ��	 H� G ���� � ������ G ��	��

�
��� F

�
���
�

�

�

�
��� ���
�

����� 機体の位置・姿勢

機体の位置と姿勢角を定義するために，地面固定座標系�
��
 � �
�
�
�を定

義する．�
�
�
軸は直交右手系をなすものとし，�
軸は鉛直下向きを正とし，�


軸は東向きにとる．

機体の姿勢は座標系 �
 に対する座標系 �� の向きとしてオイラー角 ��，��，��

を用いて定義する．座標系�
と座標系��間の関係は次式のように表される．

��



�
���
��

��

��

�
��� F �

�
���
�


�


�


�
��� ������

ただし，�は回転変換行列であり，

� F

�
���

� � �

� ��� ���

� ���� ���

�
���
�
���
��� � ����

� � �

��� � ���

�
���
�
���
�� �� �

��� �� �

� � �

�
���

F

�
���

����� ����� ����

�������� � ����� �������� G ����� ������

�������� G ����� �������� � ����� ������

�
���

F

�
���
�� ��  �

�� ��  �

�� ��  �

�
���

である．また，�� F ��� �，�� F �2� �であり，��，��， �は地面固定座標と機体軸

間の方向余弦である．式 ������より，オイラー角を用いると地面固定座標系におけ

る速度�
，�
，
と機体軸における速度�，�， の関係は次式で表される．

�
 F

�
���
�


�





�
��� F ����� F

�
���
�� �� ��

�� �� ��

 �  �  �

�
���
�
���
�

�



�
��� F

�
���

��� G ��� G ��

��� G ��� G ��

 �� G  �� G  �

�
��� ������

また，オイラー角の時間変化と機体角速度には次の関係がある．

�
���

H��
H��
H��

�
��� F

�
���

� � � ��� ��

� �2��� �2� �� �����

� � ����� �2� �� �2� ��

�
���
�� �
���
�

�

�

�
��� ������

式 ������と ������を用いることにより，座標系�
に関する機体の重心位置と姿勢

を求めることができる．

�	



��� 運動方程式の線形化

線形系に対する適応制御系を構成するために，本節では有翼ロケットの運動が釣

合い飛行からの微小擾乱であると仮定して，制御系の設計のために運動方程式を線

形化する．なお，基準となる釣合い状態としては，簡単化のため横滑りなしの直線

定常飛行を考える．

����� 擾乱方程式

定常釣合い状態および，定常値を添字 �をつけて表し，また，機体が何らかの擾

乱を受けることにより釣合い状態が乱されたときの運動変数の変化を添字のない小

文字で表すこととする．このとき，運動量はそれぞれ次式で表される．

� F �� G !�
� �������

� F "�
� �����,�

 F � G #�
� �������

� F $�
� �������

� F %�
� �������

� F &�
� �����6�

K F �� G ��
� �����0�

L F �� G ��
� �����.�

M F ��
� �������

同様に，このような擾乱を引き起こす力とモーメントの変化分を記号Nをつけて表

す．すなわち，

�� F ��� G N���
� �������

�� F ��� G N���
� �����,�

�� F ��� G N���
� �������

� F N��
� �������

� F N��
� �������

� F N��
� �����6�

である．

��



さらに，オイラー角K，L，Mについて，��，�，�，�が微小であると考え，運

動方程式中の姿勢に関する三角関数を次のように近似する．

��� K F ������ G �� �F ����� G ���� �F ����� G � �������

�2� K F �2���� G �� �F �� ����� ���� �F � �����,�

��� L F ������ G �� �F ��� �� G � �2� �� �������

�2� L F �2���� G �� �F �2� �� � � ��� �� �������

��� M F � �������

�2� M F � �����6�

��� � �F � �����0�

��� L F ������ G �� F
��� �� G ��� �

�� ��� �� ��� �
�F ��� �� �����.�

��� L F ������ G �� F
� G � ��� ��

�2� ��
F ��� �� G �

��� ��
�2� ���

�������

以上より，機体の並進運動方程式 �����と回転運動方程式 ���
�に式 �������������

を代入して整理すると，まず，擾乱方程式は次式となる．

�� H! G %�� F ���� �2� �� G N�� ����	��

�� H" G &�� � $�� F ��� �2� �� G N�� ����	,�

�� H# � %��� F ���� ��� �� G N�� ����	��

��� H$� ��	 H& F N� ����	��

��� H% F N� ����	��

���	 H$ G �		 H& F N� ����	6�

また，式 ������に式 ������～������を代入して整理すると，姿勢角に関する擾乱方

程式は次式となる．

H� F $ G & ��� �� �������

H� F % �����,�

H� F & ��� �� �������

さらに，式 ����	�の擾乱方程式における空気力項を，釣合い位置からの微小変動!，

"，#，$，%，&，Æ�，Æ�，Æ�についてテイラー展開した第一項のみを用いて近似する

��



と，次のように線形化できる．ただし，��，��，��に関する微係数では，表現の簡

略化のため，以下添字 'を省略する．

N�� F
(�

(!
!G

(�

(#
# �������

N�� F
(�

("
" G

(�

($
$ G

(�

(&
& G

(�

(Æ�
Æ� �����,�

N�� F
(�

(!
! G

(�

(#
# G

(�

(%
% G

(�

(Æ�
Æ� �������

N� F
(�

("
" G

(�

($
$ G

(�

(&
& G

(�

(Æ�
Æ� G

(�

(Æ�
Æ� �������

N� F
(�

(!
!G

(�

(#
# G

(�

( H#
H# G

(�

(%
% G

(�

(Æ�
Æ� �������

N� F
(�

("
" G

(�

($
$ G

(�

(&
& G

(�

(Æ�
Æ� G

(�

(Æ�
Æ� �����6�

本論文では，制御量として式 ������のバンク角�に加え，機体の翼弦線と気流と

のなす角である迎角 )と，機体軸と進行方向とのずれを表す横滑り角 *を用いる．

そこで，式 ����	�から迎角)，横滑り角 *の線形化運動方程式を導出するため，微

小擾乱速度 !，"，#と)，*の関係を導出する．まず，)，*と速度�，�， との

関係式は次式で表される．

���) F


�
����
�

���* F
��

�� G � � G  �
������

迎角)，横滑り角 *についても他の変数と同様に，以後定常値を)�，*�，擾乱量

を)，*と表す．また，一般的に飛行時は横滑り角を抑えるため，横滑り角なし，す

なわち，

*� F � ������

とすると，次の関係が得られる．

�




��0� ���) $�0�� 26 �����@ ��� �������+ ��0��

)� F �����
�
�

��

	
�������

)� G ) F �����
�
� G #

�� G !

	
�����,�

* F �����

�
"�

��� G !�� G "� G �� G #��


�������

以下では，)�も微小であるとする．すなわち，次のように仮定する．

�� �� �� ������

このとき，次式のような関係式が成り立つ．

) F
#

��

+ * F
"

��

�������

H) F
H#

��

+ H* F
H"

��

�����,�

��



����� 線形化運動方程式

空気力の変化分である式 ������を擾乱方程式 ����	�に代入し，式 �������������

を考慮すると，運動方程式は縦の運動に関するものと，横の運動に関するものであ

る式 ������と式 ����	�に分離できる．

�
	

	

�

�

�

(�

(!

	
!�

�

�

(�

()
) G

�
�

	

	

G � �2� ��

	
� F � �������

�
�

�

(�

(!
! G

�
��

	

	

�

�

�

(�

()
)

	
�

��
�� G

�

�

(�

(%

	
	

	

� � ��� ��



� F

�

�

(�

(Æ�
Æ�

�����,�

�
�

���

(�

(!
!�

�
�

���

(�

( H)

	

	

G

�

���

(�

()

	
) G

�
	�

	
�
�

�

���

(�

(%

	

	


	
� F

�

���

(�

(Æ�
Æ�

�������

�
��

	

	

�

�

�

(�

(*

	
* �

�
� G

�

�

(�

($

	
$ G

�
�� �

�

�

(�

(&

	
& � �� �2� �� F

�

�

(�

(Æ�
Æ�

����	��

�
�

���

(�

(*
* G

�
	

	

�

�

���

(�

($

	
$�

�
��	
���

	

	

G

�

���

(�

(&

	
& F

�

���

(�

(Æ�
Æ� G

�

���

(�

(Æ�
Æ�

����	,�

�
�

�		

(�

(*
* �

�
��	
�		

	

	

G

�

�		

(�

($

	
$ G

�
	

	

�

�

�		

(�

(&

	
& F

�

�		

(�

(Æ�
Æ� G

�

�		

(�

(Æ�
Æ�

����	��

H� F $ G & ��� �� ����	��

H� F & ��� �� ����	��

ここで，(�����( H)，(���(%，(���($，(���(&は微小であるためすべて�と近

似し，さらに

�� F
�

�

(�

(!
������

�� F
�

���

(�

($
������

��



��� F

�� G

�
��	
���

	
��

��

�
���	

����		

	 ����
��

� �

� F

�� G

�
��	
���

	
��

��

�
���	

����		

	 ����
,�

�, F *+ $+ %+ &+ Æ�+ Æ��

とすると，式 �����������
�より，縦と横の線形化運動方程式は次式で表現できる．

������
� F 	��������
� G 
���!����
� ������

������
� F 	��������
� G 
��������
� ������

ただし，

���� F

�
������
!

)

%

�

�
������ + !��� F Æ�+ 	��� F

�
�������

�� �� �� �� �2� ��
��
��

��
��

� �
� ��� ��
��

O��
O��

O�� �

� � � �

�
�������
+ 
��� F

�
�������

�
�Æ�
��

�Æ�

�

�
�������

�� F
-���

��
���� G � �2�)�����+ �� F

-���P.

��
���

�� F
-���

��
��	� G � �2�)��	��+ �� F

-���P.

��
�	�

�� F
-���P.

����
���+ �� F

-���P.�

����
���

�� F
-��

��

��
���� G �����)������+ �Æ� F

-��
��P.

����
��Æ�

�� F
-��

��

��
��	� G �����)���	��+ �Æ� F

-��
��P.

��
�	Æ�

�� F
-��

��P.

����
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であり，また，-は大気密度，�は翼面積，P.は平均空力翼弦，�は無次元安定微係

数，添字は偏微分を行う変数である．さらに，
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���+ �Æ� F
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�� F
-���/
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��� + �Æ� F
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��		
��Æ� + �� F

-���/
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����
���

であり，/は翼幅である．

��� 離散時間モデル

ここでは，制御系の設計に必要な線形化運動方程式の離散時間モデルを導出する．

まず，縦運動は，制御量である迎角の変化がおもに関与する運動である短周期運動

のモデルに注目した線形化モデルを導出する．短周期モードは，縦の運動のうち�

軸方向の速度変化 !が小さく，迎角とピッチ角の変化が主に関与する運動であるた

め，式 ������の縦運動線形化運動方程式に対して! F �と近似，状態変数を)，%と

して得られた短周期運動モデルに，アクチュエータの動特性を含めた線形化モデル

は次のようになる．

������
� F 	��������
� G����!����
� ������

ただし，

��
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�

�

�

0�
�

�
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であり，また，1と0�は，それぞれアクチュエータの減衰係数と固有振動数である．

同様に，横・方向の線形化運動方程式はアクチュエータダイナミクスを考慮すると

次のようになる．

������
� F 	��������
� G 
��������
� ������

ただし，
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�
�����������������

*

$

&

�

Æ�
HÆ�

Æ�
HÆ�

�
�����������������

+ ���� F

�
Æ��

Æ��

�
+ ���� F

�
�����������������

� �

� �

� �

� �

� �

0�
�� �

� �

� 0�
��

�
�����������������

	��� F

�
������������������

��
��

�

��

��
� �2� ��
��

� � � �

O�� O�� O�� � O�Æ� � O�Æ� �

O��
O��

O�� � O�Æ� � O�Æ� �

� � ��� �� � � � � �

� � � � � � � �

� � � � �0�
�� ��1�0�� � �

� � � � � � � �

� � � � � � �0�
�� ��1�0��

�
������������������

である．
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本論文では制御量として迎角)，バンク角�，横滑り角*を用いる．そこで，式 ������

の縦の線形化運動方程式から迎角に関するパルス伝達関数を式 ������の横・方向の

線形化運動方程式からバンク角と横滑り角に関するパルス伝達関数を導出する．迎

角は入力をエレベータ舵角コマンド Æ��，出力を迎角)とし，バンク角は入力をエル

ロン舵角コマンド Æ��出力をバンク角�，横滑り角は入力をラダー舵角コマンド Æ��，

出力を横滑り角 *としてそれぞれ離散化し，パルス伝達関数を求めると次式となる．

)�2� F ���
3������

4��������
Æ�� ������

��2� F ���
3������

4�	
�����
Æ�� ������

*�2� F ���
3������

4�	
�����
Æ�� ����	�

ただし，

4�����
��� F � G '�����

�� G � � �G '�����
��

3������ F /�� G /���
�� G � � �G /���

��

4�	
��
��� F � G '�	
��

�� G � � �G '�	
��
��

3������ F /�� G /���
�� G � � �G /��

�

3������ F /�� G /���
�� G � � �G /��

�

である．なお，本章では亜音速領域までの飛行を考え，バンク角，横滑り角の相互

干渉の影響は小さいものと仮定する．

��� 極配置と零点補償

ここでは，非最小位相特性を考慮したモデル規範形適応制御系設計法について説

明する ��� ．本手法はまず，極配置を行い，零点配置は直列，並列に補償要素を付

加するものである．

本節では，次式で表される一般的なパルス伝達関数に対して制御系の構成法を示す．

4�������2� F ���3�����!�2� ������

��



ただし，

4����� F � G '��
�� G � � �G '��

��

3����� F /� G /��
�� G � � �G /��

��

である．

����� 極配置

制御対象のパラメータが既知とし，まず，次式の関係を満足する極配置 ��� を行う．

��������2� F ���3�����!� �2� ������

ただし，

������ F � G .��
�� G � � �G .�	�

��	 � � �  G ��

は式 ������の閉ループ系が望ましい極をもつように指定される安定多項式，また，

!� �2�は有界な規範入力である．

ここで，

������ F 4����������� G ���3����������� ����
�

の関係を満足する

������ F � G &��
�� G � � �G &���

��� � � F ��

������ F 5� G 5��
�� G � � �G 5�
�

��
 � � F  � ��

を導入すると，式 ������，����
�より，制御入力は次式となる．

!�2� F
�

������
	!� �2�� ��������2�
 ������

����� 零点補償

つぎに，極配置系に対して ��0� ���に示すように直列と並列に，それぞれ補償要

素 6 �����と7���
���を付加した，入力 !��2�，出力 ���2�の拡大系を構成する．た

だし，

�	



����
���

����

�����

������

������
������

�	���
���


����
	��� +

������

������
���

+

Compensator

Pole placement

��0� ���) $-0������ �4����

�� F ��2� G ���2� ������

7���
��� F

���2�

!��2�
F ���

������

������
������

6 ����� F � G 8��
�� G � � �G 8�� �

��� ������

������ F 9� G 9��
�� G � � �G 9���

��� ������

である．なお，次数 � と  �は7���
���の出力 ���2�が漸近的に零に収束するように

決定され，例えば，!��2�がステップ状入力の場合は，

��5� F ��� �����P9� G P9��
�� G � � �G P9���

������

と設定し， � F �， � F � � �� F �� ��となる．

式 ������～式 ������より，拡大系7���
���は，

7���
��� F

���2�

!��2�
F ���

/�3���
���

������
������

となる．ただし，

3���
��� F

�

/�
	6 �����3����� G ���������
 ����	�

であり，任意の安定多項式 3���
���に対して式 ����	�を満足する 6 �����と������

が存在するので，拡大系の零点配置を行うことができる．

さらに，規範モデル

��
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���
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�����

������
�����

���
�������������

��� �
�

�
+

+-

������

������
���

+�

��0� ���) 12���2� �4���� �@�2B� +�������� �����

7������ F
���2�

&�2�
F ���

3� �����

������
������

に対して，拡大系への入力を

!��2� F
/��

/�
&�2� ������

とすれば，���2� � ���2� �2 � ��となり，さらに，���2� � �のとき，��2� �

���2�となる．ただし，

3������ F /��
3���

���

であり，/��
は3������の定数項である．以上の制御系の構成を��0� ���に示す．

��� 適応飛行制御系の構成

さて，��0� ��� の制御系を有翼ロケットに適用すると，縦運動制御系の構成は

��0� ��	，横・方向制御系の構成は ��0� ���となる．��0� ��	において迎角 )を制

御量とする迎角制御系と，��0� ���においてバンク角 �を制御量とするバンク角制

御系に対しては，極配置と零点補償を施す．また，��0� ���において横滑り角*を制

御量とする横滑り角制御系は横滑りの目標値が �で一定値であるため，極配置のみ

行う．

制御対象のパラメータが未知の場合には，4���
���，3���

���に対応して，パラメー

タ調整則 ��� により同定される可調整パラメータ Q'���2�，Q/���2�からなる，多項式

��
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Q4���
���， Q3���

���を導入する．このとき，極配置部のコントローラパラメータは式

����
�に対応して，それぞれ次式の関係が成り立つように決定される．

������� F Q4�������� Q������� G ��� Q3������ Q������� ����
�

������� F Q4�����
��� Q������� G ��� Q3������ Q������� ������

������� F Q4�����
��� Q������� G ��� Q3������ Q������� ������

ただし， Q����
���，Q����

���は Q4���
���， Q3���

���を用いた場合のコントローラの多項

式である．また，制御入力は式 ������に対応して，次式で合成される．

�




!��2� F
�

Q�������
	!�� �2�� Q����������2�
 ������

!��2� F
�

Q�������
	!�� �2�� Q����������2�
 ������

!��2� F
�

Q�������
	!�� �2�� Q����������2�
 ������

ただし，!�，!�，!�はそれぞれ Æ��，Æ��，Æ��，また，��，��，��は )，�，*である．可

調整パラメータ Q'���2�，Q/���2�の同定は以下のように行う．

まず式 ������を次式で表現する．

���2� F �
��
���

'�������2 � ,� G
��
���

/��!��2 � �� ,�

F �� �2��� ������

���2� F �
��
���

'�������2 � ,� G
�
���

/��!��2 � �� ,�

F �� �2��� ����	�

���2� F �
��
���

'�������2 � ,� G
�
���

/��!��2 � �� ,�

F �� �2��� ������

ただし，

��2� F
�
���2 � ��+ � � � + ���2 � ��+ !��2 � ��+ � � � + !��2 � ��

��
�� F

�
�'����+ � � � + � '����+ /��+ � � � + /��

��
��2� F

�
���2 � ��+ � � � + ���2 � 	�+ !��2 � ��+ � � � + !��2 � 	�

��
�� F

�
�'����+ � � � + � '����+ /��+ � � � + /�

��
��2� F

�
���2 � ��+ � � � + ���2 � 	�+ !��2 � ��+ � � � + !��2 � 	�

��
�� F

�
�'����+ � � � + � '����+ /��+ � � � + /�

��
である．

��



��は未知パラメータベクトルであるので，この��を同定するため式 ������～������

に対応して次式の同定モデルを考える．

Q���2� F �
�

�2� Q���2� ������

ただし Q���2�は ��の推定パラメータである．式 �������������より，同定誤差は

:��2� F Q���2�� ���2� F �
�

�2�
�

Q���2�� ��

�
����
�

となり，この :��2�と 	����2����
が漸近的に原点へ収束するように，以下に示す不

感帯幅 Æをもつ固定トレースアルゴリズム ��� によって可変パラメータを推定する．

Q���2� F Q���2 � ��� ���2 � ����2�:�
�
�2� ���	���

:��2� F
�
�

�2� Q���2 � ��� ���2�

� G �
�

�2����2 � ����2�
���	�,�

���2� F
�

;�

�
���2 � ���

���2 � ����2��
�

�2����2 � ��

� G �
�

�2����2 � ����2�



���	���

;��2� F ��
 ���2 � ��� 

�

� G �
�

�2����2 � ����2�
�

�

�������
���	���

:�
�
�2� F

������
�����
:��2�R �6 :��2� < Æ

�R �6 �:��2�� � Æ

:��2�R �6 :��2� = �Æ

���	���

次に補償要素のパラメータは，式 ����	�に対応した

3����
��� F

�

Q/��
	 Q6���

��� Q3���
��� G ��� Q����

���
 ���	��

で決定される．ただし， Q6���
���， Q����

���は Q3���
���を用いた場合の補償要素の多

項式で，それぞれ 6���
���，����

���に対応するものである．

��� 誘導制御シミュレーション

本節では，まず，付録���に示す固定ゲイン誘導法による誘導制御シミュレーショ

ンを行い，構成した制御系の基本的な有効性を示す．さらに，高速，高高度の条件

下での付録���に示すリアルタイム誘導法を用いた誘導制御シミュレーションによ

り，広範囲に及ぶ飛行領域において，逐次生成される目標軌道に対して有翼ロケッ

��



トが良好に追従できることを示す．ただし，固定ゲイン誘導法およびリアルタイム

誘導法のいずれも，コントローラに対しては，サンプリング周期を > F ������ とし，

規範モデル出力を次式とした．

)� F ���
3�������

�������
)� ���	��

�� F ���
3�������

�������
�� ���	��

ただし，拡大系の多項式は，������� F �� � ��������，3������� F �，������� F

��� ��������，3������� F �および������� F ��� ��
�����とした．また，並列補

償要素はステップ状入力に対してその出力が零となるよう設定し，パラメータ調整

則はすべて Æ F �������の不感帯幅をもつ固定トレース法とした．

����� 固定ゲイン誘導シミュレーション

構成した制御系の有効性を確認するため，有翼ロケットモデルを用いて大気変動

を考慮したシミュレーションを行った．シミュレーション条件は次の通りである．シ

ミュレーションの初期条件は高度	����� ，ダウンレンジ距離，クロスレンジ距離と

もに ��� ，速度 
���&� であり，誘導則の周期は��� である．このとき，風の変動と

して'�4���モデルによる擾乱を与えた ��	 ．そして，シミュレーションに用いたア

クチュエータはいずれも減衰係数 1� F ����3��&��0 ，固有振動数0�� F �������0&� 

とした．

��0� ���～����にシミュレーション結果を示す．��0� ���と ��
は，それぞれ入力と

出力の時間履歴である．また，��0� ����は迎角とバンク角の出力誤差の時間履歴で

ある．��0� ��
において破線)�，��は規範モデル出力を表している．��0� ��
，����

より迎角，バンク角ともに規範モデル出力によく追従しており，横滑り角も風の擾

乱等の影響を抑えられている．さらに，��0� ����は飛行軌道を表している．破線は

基準軌道であり，実線が実際の飛行軌道を表している．��0� ����より，飛行軌道が

基準軌道に良好に追従していることがわかる．

以上の結果より，適用した制御法は風の擾乱がある場合でも良好な制御性能を有

することが確認できる．

��
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����� リアルタイム誘導シミュレーション

次に，構成した適応制御系により有翼ロケットが逐次計算される誘導コマンドに

も柔軟に追従できることを確認するため，リアルタイム誘導法を用いた誘導制御を

行った．シミュレーション条件は次のとおりである．シミュレーションの初期条件

は高度 ��	���� ，ダウンレンジ距離は��	����� ，クロスレンジ距離は ������� ，

��
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速度 �����&� である．また，目標地点はダウンレンジ距離，クロスレンジ距離とも

に ��� であり，高度は ������ である．また，誘導則の周期は ���� とした．さら

に，シミュレーションで用いたアクチュエータは減衰係数 1� F ����3��&��0 ，固有

振動数 0�� F �������0&� とした．

��0� ����～����にシミュレーション結果を示す．��0� ����と ����は，それぞれ入

力と出力の時間履歴である．なお，��0� ����において破線は規範モデル出力を表し

ている．また，��0� ����は迎角とバンク角の出力誤差の時間履歴である．��0� ����，

��0� ����より迎角，バンク角ともに規範モデル出力によく追従しており，横滑り角

も ����0 以下に抑えられている．さらに，��0� ����は飛行軌道を表している．破線

はリアルタイム誘導法で計算された軌道であり，実線が実際の飛行軌道を表してい

る．リアルタイム誘導法で計算された軌道と飛行軌道に誤差があるが，これは誘導

法が近似された運動方程式が用いられているためであると考えられる．しかし，最

終的には目標値付近に到達していることがわかる．

以上の結果より，適用した制御法は広範囲に及ぶ飛行領域において逐次生成される

目標値に対して有翼ロケットが良好に追従する制御性能を有することも確認できる．
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��� まとめ

本章では，従来の線形適応制御手法では考慮されていなかった非最小位相特性，特

にアクチュエータダイナミクスを考慮することによって，離散時間モデルに不安定

零点が生じる可能性がある問題に対して，極零相殺を行わず，極配置と零点補償を

施す非最小位相系にも適用可能な/"$1�設計法を有翼ロケットの姿勢運動に適用

�	
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した制御系を構成し，誘導制御シミュレーションによりその有効性を確認した．基本

的な制御性能の確認のために行った固定ゲイン誘導法を用いた誘導制御シミュレー

ションでは，風の擾乱がある場合でも与えられた目標値に良好に追従可能であるこ

とを示した．また，高速，高高度の条件下でリアルタイム誘導法を用いて行った誘

導制御シミュレーションにより，広範囲に及ぶ飛行領域において，逐次生成される

目標値に対して有翼ロケットが良好に追従できることを示した．
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第�章 適応フィードバック線形化制御

第 �章において，非最小位相系に適用可能なモデル規範形適応制御系設計法を用

いて有翼ロケットの運動制御系を構成するとともに，構成した制御系の有効性を誘

導制御シミュレーションにより確認した．この制御法は線形系に対する制御系設計

法であるため，制御性能は制御対象の非線形特性に依存する．特に，大きな故障が

生じ，その結果機体が大きな運動を始めた場合，その運動は必ずしも線形のモデル

で表されるとは限らない．したがって，このような場合線形制御法の有効性は保証

されない．また，適応制御のようにパラメータ推定をオンラインで行う制御系では，

非線形性によるモデル化誤差のためにパラメータ推定誤差が大きくなり，制御性能

が低下する場合も十分考えられる．ここで，航空機の非線形性の問題に対して運動

方程式の非線形項の影響を状態フィードバックにより打ち消す，フィードバック線

形化法が研究されている ��� ．また，次元低下により制御系設計が容易となるとと

もにロバスト性もあわせ持つ，運動方程式を特異摂動法の考え方に基づいて二つの

タイムスケールに分割する方法も研究されている ��� ．

そこで，本章では特異摂動法により運動方程式を表現した有翼ロケットに対する

適応ディジタルフィードバック線形化制御法を提案するとともに，有翼ロケットを

対象とした誘導制御シミュレーションを行い，提案制御法の有効性を示す．

��� 特異摂動法による低次元化モデル

システムに小さな時定数をもつ要素などの寄生的要素が混在している場合，この

ようなシステムを特異摂動システムという．このようなシステムを遅く変化する部

分（スロータイムスケール）と速く変化する部分（ファストタイムスケール）に分

割し，各々の部分に対して制御系を構成する手法を特異摂動法という．システムの

分割を行うと，それぞれ分割されたシステム（サブシステム）は低次元システムと

なり構造が簡単になるので，制御系設計が容易になる．ここでは特異摂動法に基づ

いて有翼ロケットの運動を見かけ上二つのタイムススケールに分割し，それぞれ離

散化したモデルを示す．制御量としては迎角 )，横滑り角 *，バンク角 ��，角速度

�




�，�，� を用いる．

まず，それぞれの運動方程式は式 �����，���
�，������，����
�と ������より次式

で表される．

H) F �� ��� *�� �2�) G � ���)��
�� ���)� �� �2�)

��� �2� *

G
�

�� �2� *
��2��� �2�) �2� �� G ���) ��� ��� �����

H* F ��� �2�)� � ���)� G
��
���

G
�

��
���� �� �2�) ��� * G �2� �� ����� �2� * � �2� �� �2��� ���) ���*� �����

H�� F � G � ����� ��� �� G � �2��� ��� �� �����

H� F
�

���	 � ���	
	��	��	 � �� G ������ ����	 G ��	 � ���	��� G �	� G ��	�
 �����

H� F
�

��
	���� � �	��� � ��	��

� ���� G �
 �����

H� F
�

���	 � ���	
	���	��	 � �� G ������ ����	 G ��� � ������� G ��	� G ���


���	�

ただし，

� F � � G �!� G ��* G �Æ�Æ� G �Æ�Æ�

� F �"� G ��) G �Æ�Æ�

� F � � G �!� G ��* G �Æ�Æ� G �Æ�Æ�

である．

次に，式 �����～���	�の変数中，制御入力で直接制御される変数 �，�，�をファ

ストタイムスケール変数 �，また，ファストタイムスケール変数によって制御され

る変数 )，*，��をスロータイムスケール変数�として，状態方程式を次式で表現

する．

H��
� F 	�����
� G������
� G������
� �����
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である．

離散時間制御系を構成するため，式 �����と �����をそれぞれ，サンプリング周期

> の前進差分近似を用いて離散化すると次式を得る．

��2 G �� F 	� �����2� G�� �����2� G�� �����2� ���
�

��2 G �� F ��2� G�� �����2� G����2� G >��2� ������

ただし，	� F � G>	，�� F >�，�� F >�，�� F >�，�� F >�であり，ま

た，�は単位行列である．

��



��� フィードバック線形化制御

フィードバック線形化制御は非線形のシステムに対して状態フィードバックによっ

て非線形項を打ち消して線形化し，線形制御系を設計する手法である．提案する特

異摂動法を用いたフィードバック線形化制御法は，出力 �が出力指令 ��に追従する

ための入力� を求めるために二つのタイムスケールで分割する．アウターループで

は，スロータイムスケールの差分方程式を用いて，インナーループへの制御入力で

ある角速度指令 �� を計算する．また，インナーループでは角速度指令に追従する

ためにファストタイムスケールの差分方程式から入力�を求める．

まず，適切な誘導則から与えられる遅い状態量の指令値 �� F �)� *� �� 
� と式

������に基づいて，次式により速い状態量の指令値�� F ��� �� �� 
� を決定する．

���2� F���

� 	�#�2 G ��� ��2���� �����2�� >��2�� � ��#�2�� ��2� 
 ������

ただし，� F ���0	$�
 �, F )? *? �� はゲイン行列であり，�#は �� を急激な変動

を抑えるためのローパスフィルタに通した後の信号である．式 ������と ������より，

出力誤差 ���2� F �#�2�� ��2�は

���2 G �� F ����2� ������

となるので，フィードバックゲイン $� を � = $� = �とすれば，���2�は零に収束

する．

次に，式 ������で得られた速い状態量の指令値��と式 ���
�に基づいて，次式に

より制御入力�を決定する．

��2� F ���

� 	�#�2 G ���	� �����2���� �����2�����#�2�� ��2� 
 ������

ただし，� F ���0	;�
 �, F $? %? &� はゲイン行列であり，�#は ��を急激な変動を

抑えるためのローパスフィルタに通した後の信号である．式 ���
�と ������より，出

力誤差 ���2� F �#�2�� ��2�は

���2 G �� F ����2� ������

となるので，フィードバックゲイン ;� を � = ;� = �とすれば，���2�は零に収束

する．

��



��� 適応フィードバック線形化制御

さて，制御対象のパラメータが未知の場合には，式 ���
�，������の行列	�，��，

��，�� および��に対応して，パラメータ調整則によって推定された行列 Q	�，Q��，
Q��， Q�� および Q�� を導入する．このとき，アウターループとインナーループのコ

ントローラの式 ������と ������はそれぞれ次式となる．

���2� F Q���

� 	�#�2 G ��� ��2�� Q�� �����2�� >��2�� � ��#�2�� ��2� 
 ������

��2� F Q���

� 	�#�2 G ��� Q	� �����2�� Q�� �����2�����#�2�� ��2� 
 ����	�

式 ������と ����	�の行列 Q	�， Q��， Q��， Q�� および Q�� のパラメータ同定は以下

のように行う．まず，同定のために式 ���
�，������を次式で表現する．

��2�� ��2 � ��� >��2 � �� F
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���
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��2� F
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��� F

�
	� �� ��
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��2 � ��

��2 � ��

��2 � ��

�
��� F

�
���
�� 

��"

��!

�
��� ��2� ������

ただし，

��2� F

�
��2 � ��

��2 � ��

�
+ ��2� F

�
���
��2 � ��

��2 � ��

��2 � ��

�
���

であり，�� は未知パラメータベクトルである．この ��を同定するため次式の同定

モデルを考える．

Q���2� F Q��
�

�2���2� ����
�

ただし，Q�� は ��の推定パラメータである． 式 �����������
�より，同定誤差は

:��2� F Q���2�� ���2� F 	 Q��
�

�2�� ��
�

�

�
�2� ������

となり，この :��2�と ����2� � ��が漸近的に原点へ収束するように，以下に示す不

感帯幅 Æをもつ固定トレースアルゴリズム ��� によって可変パラメータを推定する．
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:��2�R �6 :��2� < Æ

�R �6 �:��2�� � Æ

:��2�R �6 :��2� = �Æ

�������

��� 誘導制御シミュレーション

本節では，まず，提案手法の基本的な制御性能の確認のために固定ゲイン誘導法

を用いた誘導制御シミュレーションを第 �章と同条件で行い，風の擾乱がある場合

でも，第 �章の線形制御法と同様に制御量が与えられた目標値に良好に追従可能で

あることを示す．次に，リアルタイム誘導法を用いたシミュレーションでは，予期

しない推力カットオフとそれに伴う緊急時経路変更を想定したアボート飛行を設定

し，第 �章の線形制御法を適用したシミュレーションもあわせて行い，線形制御法で

は制御不能となる場合が存在することを明らかにするとともに，提案フィードバッ

ク線形化法はアボート飛行に対しても良好な制御性能を有しており，機体の非線形

性を考慮した提案手法がより広範囲な飛行条件に対応可能であることを示す．

����� 固定ゲイン誘導シミュレーション

構成した制御系の有効性を確認するため，有翼ロケットモデルを用いて第 �章と

同条件の大気変動を考慮したシミュレーションを行った．

シミュレーションの初期条件は高度 	����� ，ダウンレンジ ��� ，クロスレンジ

��� ，そして速度が
���&� である．そして，風の変動として'�4���モデルによる擾

乱を与えた．エレボン，ラダーのアクチュエータは減衰係数 1 F ����3��&��0 ，固有

��



振動数0� F �������0&� とした．また，制御周期は ������ とし，ゲインは;� F ��
�，

;� F ��
�，;� F ��
�，$� F ��
�，$� F ��
	，$� F ��
�に設定した．また，誘導周

期は ��� である．さらに，�# F �$#+ %#+ &# 
� と �# F �)#+ *#+ �# 

� に関するローパ

スフィルタの時定数は，目標値が零である横滑り角*#を除いて，それぞれ ���，���，

���，���および ����� とした．

シミュレーション結果の時間履歴を ��0� ���～���に示す．��0� ���は入力である

エルロン，エレベータおよびラダー舵角を示している．また，��0� ���は状態量 �

と �の目標値 �破線�と出力 �実線�，��0� ���は各状態量の出力誤差を示している．

��0� ���と ���より，遅い状態量 �と速い状態量�は何れも目標値に良好に追従して

いることがわかる．さらに，��0� ���に飛行軌道を示す．図中の破線は追従すべき

基準軌道を，また，実線は実際の飛行軌道を表している．��0� ���より飛行軌道が基

準軌道に良好に追従していることがわかる．以上のシミュレーション結果より，構

成した制御系は，第 �章の線形制御法と同様に，風の擾乱がある場合でも良好な制

御性能を有することが確認できる．

����� リアルタイム誘導シミュレーション

次に，構成した適応制御系により有翼ロケットが逐次計算される誘導コマンドに

も柔軟に追従できることを確認するため，リアルタイム誘導法を用いた誘導制御を

行った．特に，予期しない推力カットオフとそれに伴う緊急時経路変更を想定した

アボート飛行を設定し，第 �章の線形制御法を適用したシミュレーションもあわせ

て行い，線形系に対する適応制御手法では対応できない場合があることを示す．

シミュレーション条件は次のとおりである．有翼ロケットが上昇中，高度約������ 

でトラブルが生じ，推力を �����3 から ��3 に変更し軌道を変更するアボート飛行

シミュレーションを行った．シミュレーションの初期条件は高度������ ，ダウンレ

ンジ距離は ������ ，クロスレンジ距離は ��� ，速度は ����&� でピッチ角は �����0 

とした．また，目標地点はダウンレンジ距離，クロスレンジ距離ともに ��� とし，

高度は ����� とし，制御周期は ������ とした．なお，シミュレーション開始 ���� 

後にアボート飛行となる．

まず，第 �章の線形制御法を用いた場合のシミュレーション結果の入力と出力の

時間履歴を，それぞれ��0� ���と ��	に示す．また，��0� ��	において破線は規範モ

デル出力を表している．��0� ���よりアボート飛行開始後数秒で入力が振動し始め，

この入力振動に伴い出力にも振動が生じていることが��0� ��	より分かる．これは，

制御対象の非線形特性により，パラメータの推定が良好に行えていないため生じた

��
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ものであると考えられる．なお，シミュレーション開始後 ������� にエルロン舵角

コマンドが無限大となったため，この時点でシミュレーションを終了した．

次に，本章で提案しているフィードバック線形化制御法を用いた場合のシミュレー

ション結果を示す．なお，制御系の設計パラメータは，制御ゲインを ;� F ��
�，

;� F ��
�，;� F ��
�，$� F ��
�，$� F ��
�および $� F ��
�とし，また，誘導周

期は ��� である．さらに，�# F �$#+ %#+ &# 
� と �# F �)#+ *#+ �# 

� に関するローパ

スフィルタの時定数は，目標値が ����0 である横滑り角 *#を除いて，それぞれ ���，

���，���，���および ����� とした．

��0� ���～����にシミュレーション結果を示す．��0� ���と ���はそれぞれ入力と

出力の時間履歴である．また，��0� ��
は各状態量の出力誤差の時間履歴である．

�	
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��0� ���中で破線は目標値を表している．��0� ���より制御入力はなめらかであり，

また，��0� ���と ��
より迎え角，バンク角，横滑り角，ロール，ピッチ，ヨーの角

速度とも目標値に良好に追従していることがわかる．さらに，��0� ����に飛行軌道

を示す．図中の破線は誘導則で計算された追従すべき軌道を，また，実線が実際の

飛行軌道を表している．��0� ����より，有翼ロケットが目標地点付近に到達してい

ることがわかる．

以上の結果より，本章で提案したフィードバック線形化制御法は線形制御法では

対応できない緊急時の経路変更にも柔軟に対応可能であることが確認できる．
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��� まとめ

本章では非線形性を打ち消すためのフィードバック線形化手法を用い，さらに，シ

ステムの低次元化による制御系の構成の簡単化や計算付加軽減のため，特異摂動法

により運動方程式を表現した有翼ロケットに対する適応ディジタルフィードバック
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線形化制御法を提案するとともに，誘導制御シミュレーションにより提案手法の有

効性を示した．基本的な制御性能の確認のために行った固定ゲイン誘導法を用いた

誘導制御シミュレーションでは，第 �章の線形化制御法と同様に，風の擾乱がある場

合でも与えられた目標値に良好に追従可能であることを示した．また，リアルタイ

ム誘導法を用いて行った緊急時の経路変更を想定したアボート飛行シミュレーショ

ンにより，第 �章の線形適応制御系では対応できない飛行環境でも，提案手法は逐

次生成される目標値に対して良好な制御性能が得られることを示した．
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第�章 ���を用いた適応フィード

バック線形化制御

第 �章において，特異摂動法を用いた適応ディジタルフィードバック線形化制御法

を提案するとともに，シミュレ－ションにより風外乱の影響下でも良好な制御性能

を有することを示した．さて，実環境では計測値に観測ノイズが含まれ，特に，ピ

トー管などから得られるエアデータはノイズを多く含むため，有翼ロケットの良好

な制御性能を確保するためには，状態量の推定も必要であると考えられる．観測雑

音の影響下での状態推定手法としてカルマンフィルタ ���) ������ �������が用いら

れている ��	 ．しかし，��は線形システムに対してのみ適用でき，非線形システム

には直接適用できない．そこで，逐次線形化することにより，非線形システムに対し

ても��の考えを適用できるようにしたのが拡張カルマンフィルタ �(��) (*������

������ �������である．しかし，(��は非線形モデルを線形近似する際に高次項を

無視するため，その精度や真値追従性が高いとは必ずしも言えず，推定値が発散す

る場合があるといった問題点がある．また，7��2,���の導出など実装の簡便性に欠

けるという問題もある．そこで，複数のサンプル点から統計量を近似して推定する

ため，一般的に(��よりも推定精度が良いとされている，�������� ������ ������

���� が注目されている ��
? �� ．

ここでは，特異摂動法により運動方程式を表現した有翼ロケットに対する，��

を用いた適応ディジタルフィードバック線形化制御法を提案するとともに，有翼ロ

ケット実験機を対象とした制御シミュレーションを行い，提案制御法の有効性を示す．

��� 適応推定

����� ��	
���� ������ ������ �����

非線形システムの状態推定に対して，カルマンフィルタを適用できるようにする

ために，システムを逐次線形化する拡張カルマンフィルタ（(��）が広く用いられ

てきた．しかしながら，(��は不連続系に適用できない，線形化の際に高次項を切

��



り捨てるため推定精度が低い，などの問題点があった．これらの問題点に対して，

�������� 変換（9）に基づいた�������� ������ ������ ����が提案されてい

る ��
 ．9とは平均と共分散で表される確率分布から，その代表点である有限個

の重み付きサンプル点 �シグマポイント�を計算し，それをシステムの非線形関数で

伝播することで平均値周りで線形化する手法である．

ここで，次式に示す非線形離散時間システムの状態推定を考える．

���2 G �� F 8����2�+ ���2�� G��2� �����

���2� F 9����2�+ ���2�� G ��2� �����

ただし，���2�は  � 次の状態ベクトルであり，���2�は  � 次の観測ベクトルであ

る．また，��2�，および ��2�は，それぞれ平均 �，共分散行列��のプロセスノイ

ズ，および平均 �，共分散行列��の観測ノイズである．そして，8����2�+ ���2��，

9����2�+ ���2��は状態の動的モデルと観測モデルである．次に，9のため，� G�

個のシグマポイントを計算する．

���2� F Q���2� �����

���2� F Q���2� G
��

� G ;����2�
�
�

�����

�����2� F Q���2��
��

� G ;����2�
�
�

�����

ただし，Q���2�は時刻 2における状態の事後推定値であり，��は状態量の共分散行

列であり，
��

� G ;���
�
�
は行列 � G ;���の行列平方根の第 ,列目 �, F �+ � � � +  �

である．また，;は Q�まわりのシグマポイントの広がりを決めるスケーリングパラ

メータである．また，シグマポイントに対する重みは次式で与えられる．

� F
;

 G ;
���	�

� F
�

�� G ;�
�, F �+ �+ �+ � � �����

このとき，非線形離散時間システム �����，�����の状態推定を行う��アルゴリズ

ムを以下に示す．

�	



���2 G �� F 8����2�+ ���2�� �����

Q��� �2 G �� F
���
���

����2 G �� ���
�

��

� �2 G �� F
���
���

�����2 G ��� Q��� �2 G �������2 G ��� Q��� �2 G ���� G��

������

���2 G �� F 9����2 G ��+ ���2�� ������

Q���2 G �� F
���
���

����2 G �� ������

���2 G �� F
���
���

�����2 G ��� Q���2 G �������2 G ��� Q���2 G ���� G�� ������

����2 G �� F
���
���

�����2 G ��� Q���2 G �������2 G ��� Q���2 G ���� ������

��2 G �� F ����2 G �����
� �2 G �� ������

Q��
� �2 G �� F Q��� �2 G �� G��2 G �����2 G ��� Q��2 G ��� ����	�

��
� �2 G �� F ��

� �2 G �����2 G �����2 G ���� �2 G �� ������

ただし，Q��� �2�は状態量の予測平均，Q��
� �2�は推定値，��

� �2�は予測共分散，��
� �2�

は推定共分散を表し，Q���2�は観測量の予測平均，���2�は予測共分散を表している．

また，����2�は状態量と観測量の相互共分散行列である．

����� 同時推定

カルマンフィルタはシステムの状態推定だけではなくパラメータも同時に推定可

能である．そこで，前項の��を用いて状態とパラメータの同時推定を行う ��� ．

前章で提案した特異摂動法を用いた適応ディジタルフィードバック線形化制御法は，

制御対象を二つのタイムスケールで分割した離散時間モデルである式 ���
�と ������

に対して，コントローラを構成する方法である．この方法のシステム表現に対応す

る非線形関数 8 と 9を以下に示す．

��



まず，式 ���
�と ������中の推定すべき係数行列	� ���，�� ���，�� ���，�� ���

および�� ���のパラメータからなるベクトル

��2� F

�
��� ��� �		 ��	 �� �� �� �� �� �Æ� �Æ� �Æ� �Æ� �Æ�

�� �� ��

��

�

��
�

��
�

��
������

を導入する．次に，状態として�と�を取り扱う．また，式 ������の右辺には ��と

��の二つの信号が用いられており，この二つの信号も状態として取り扱う．これら

の信号からなる観測ベクトル ���2�を次式とする．

���2� F
�
� � � ) * �� �� ��

��
����
�

ただし，���2�の要素はすべて計測可能であるとするが，計測値には観測ノイズが含

まれるため推定を行う．��2�と ���2�の両方を推定するため，次式の状態量ベクト

ル ��を導入する．

���2� F

�
���2�

��2�

�
������

ここで，非線形関数 8 を定めるためには観測ベクトル ���2�の差分方程式が必要と

なる．���2�のうち �，�，�，)，*および ��の差分方程式は式 ���
�と ������であ

るので，残りの ��と ��の差分方程式を求める．まず，��の運動方程式は式 ������

より次式となる．
H�� F � �2��� � � ����� ������

また，��の運動方程式は，�� F
�
�� G � � G  �と式 �����より次式となる．

H�� F
�

�

�
�� �2�) �2� * G �� ���* G �� ���) �2� * � ��

�
������

ただし，

�� F ���2�) �2� * ��� �� � ��� * ����� �2� �� � �2� �� �2��� ���) �2� *�

である．次に，式 ������と ������をそれぞれ，サンプリング周期> の前進差分近似

を用いて離散化すると，次式の差分方程式が得られる．

���2 G �� F ���2� G >� �2��� � >� ����� ������

���2 G �� F ���2� G
>

�

�
�� �2�) �2� * G �� ��� * G �� ���) �2� * � ��

�
������

��



以上より，式 �����に対応した ��の状態方程式は，式 ���
�，������と ������より

次式となる．

���2 G �� F 8����2�+ ��2�� G��2� ������

ただし，

8����2�+ ��2�� F

�
������������

	� �����2� G�� �����2� G�� �����2�

��2� G�� �����2� G����2� G >��2�

���2� G >� �2��� � >� �����

���2� G
>

�

�
�� �2�) �2� * G �� ���* G �� ���) �2� * � ��

�
��2�

�
������������

である．また，式 �����に対応する観測方程式は，観測ベクトル ���2�の要素が直接

状態量ベクトル ���2�の中にあるので，次式で表すことができる．

���2 G �� F 9����2�� G ��2� ����	�

ただし，

9����2�� F �� � � � � � � � � � � � � � � � � � � � � � � � � � � � ���2�

である．

有翼ロケットに対する同時推定は，式 ������と ����	�で表される拡大システムに

対して��を適用する．なお，関数 8 と 9のパラメータは未知であるため，���2�

の推定値と関数中の係数行列	� ���，�� ���，�� ���，�� ���および�� ���の推定

値を用いる．

��� 誘導制御シミュレーション

本節では，まず，提案手法の基本的な制御性能の確認のために固定ゲイン誘導法

を用いた誘導制御シミュレーションを行い，風の擾乱がある場合でも，制御量が与

えられた目標値に良好に追従可能であることを示す．次に，飛行シミュレーション

をリアルタイム誘導法を用いて行い，風速の変動がある場合でも，制御量が逐次生

成される目標値に対して良好に追従することを示す．どちらの場合も，制御周期は

������ とし，ゲインは ;� F ��
�，;� F ��
�，;� F ��
�，$� F ��
�，$� F ��
	，

$� F ��
�に設定した．さらに，�# F �$#+ %#+ &# 
� と �# F �)#+ *#+ �# 

� に関する

ローパスフィルタの時定数は，目標値が ����0 である横滑り角 *#を除いて，それぞ

れ ���，���，���，���および ����� とした．

�




����� 固定ゲイン誘導シミュレーション

構成した制御系の有効性を確認するため，有翼ロケットモデルを用いて大気変動

を考慮したシミュレーションを行った．シミュレーション条件は次の通りである．有

翼ロケットが水平飛行中，高度 	����� で誘導を開始した．誘導周期は ��� である．

そして，風の変動として'�4���モデルによる擾乱と風速が高度 ������ で風速が

�����&� から ����&� に急激に変動するウィンドシアを与えた．

シミュレーションの初期条件は高度 	����� ，ダウンレンジ ��� ，クロスレンジ

��� ，そして速度が 
���&� である．エレボン，ラダーのアクチュエータは減衰係

数 1 F ����3��&��0 ，固有振動数 0� F �������0&� とした．

シミュレーション結果の時間履歴を��0� ���～���に示す．��0� ���は各機体軸に影

響する風速の変動であり，��0� ���は入力であるエルロン，エレベータおよびラダー

舵角を示している．また，��0� ���と ���には状態量 �と�を，それぞれの要素ごと

に，左側に目標値 �破線�と出力 �実線�，右側に出力の推定誤差 �?� F � � Q�� を示し

ている．また，��0� ���は各状態量の出力誤差である．��0� ���～���より，��に

よる推定が良好に行なわれており，遅い状態量�と速い状態量�は何れも目標値に

良好に追従していることがわかる．さらに，��0� ��	は飛行軌道を示しており，破

線は追従すべき基準軌道を，また，実線は実際の飛行軌道を表している．��0� ��	よ

り飛行軌道が基準軌道に良好に追従していることがわかる．

以上のシミュレーション結果より，構成した制御系が風の擾乱やセンサノイズが

ある場合でも良好な制御性能を有することが確認できる．

����� リアルタイム誘導シミュレーション

次に，構成した適応制御系により有翼ロケットが逐次計算される誘導コマンドに

も柔軟に追従できることを確認するため，リアルタイム誘導法を用いた誘導制御を

行った．

シミュレーション条件は次の通りである．有翼ロケットが速度が 
���&� で水平

飛行中，高度 	����� ，ダウンレンジ 
����� ，クロスレンジ ��� ，で誘導を開始

した．誘導周期は ��� である．そして，風の変動として'�4���モデルによる擾乱

と風速が高度 ������ で風速がダウンレンジ方向に �����&� から ����&� に急激

に変動するウィンドシアを与えた．エレボン，ラダーのアクチュエータは減衰係数

1 F ����3��&��0 ，固有振動数 0� F �������0&� とした．
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シミュレーション結果の時間履歴を��0� ���～����に示す．��0� ���は各機体軸に

影響する風速の変動であり，��0� ���は入力であるエルロン，エレベータおよびラ

ダー舵角を示している．また，��0� ��
と ����は状態量 �と �および出力の推定誤

差 �?� F � � Q��，��0� ����は各状態量の出力誤差である．風の擾乱により，入力に

小さい振幅の振動が生じているが，��0� ��
～����より��による状態推定は良好

に行われており，状態量 �と�も目標値に良好に追従していることがわかる．さら

に，��0� ����は飛行軌道を示しており，破線は追従すべき基準軌道を，また，実線

は実際の飛行軌道を表している．��0� ����より飛行軌道が基準軌道に良好に追従し

ていることがわかる．

以上のシミュレーション結果より，構成した制御系は逐次生成される目標値に対
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しても良好な制御性能を有することが確認できる．

��� まとめ

本章では実環境で考慮すべき観測ノイズに対して，状態量の推定を行うために，

これまで研究されてきた (��よりも推定精度や安定性が良いとされる ��を用い

てパラメータと状態量の同時推定を行う適応ディジタルフィードバック線形化制御

法を提案するとともに，誘導制御シミュレーションにより提案手法の有効性を示し
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た．基本的な制御性能の確認のために行った固定ゲイン誘導法を用いた誘導制御シ

ミュレーションでは，風の擾乱やセンサノイズがある場合でも与えられた目標値に

良好に追従可能であることを示した．次に，リアルタイム誘導法を用いて行ったシ

ミュレーションにより，逐次生成される目標値に対して良好な制御性能が得られる

ことを示した．
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第�章 結論

本研究では著者らが開発している有翼ロケットに対して，非最小位相特性を考慮し

たモデル規範形適応制御法ならびに，さらに良好な制御性能を得るための適応フィー

ドバック線形化制御，センサノイズの影響を考慮した��を用いた同時推定によ

る適応フィードバック線形化制御をそれぞれ提案し，シミュレーションにより提案

制御法の有効性の確認を行った．以下では，本論文で得られた成果を要約して結論

とする．

第 �章では，従来の線形適応制御手法では考慮されていなかった非最小位相特性，

特にアクチュエータダイナミクスを考慮することによって，離散時間モデルに不安

定零点が生じる可能性がある問題に対して，極零相殺を行わず，極配置と零点補償

を施す非最小位相系にも適用可能な/"$1�設計法を有翼ロケットの姿勢運動に適

用した制御系を構成し，誘導制御シミュレーションによりその有効性を確認した．

基本的な制御性能の確認のために行った固定ゲイン誘導法を用いた誘導制御シミュ

レーションでは，風の擾乱がある場合でも与えられた目標値に良好に追従可能であ

ることを示した．また，高速，高高度の条件下でリアルタイム誘導法を用いて行っ

た誘導制御シミュレーションにより，広範囲に及ぶ飛行領域において，逐次生成さ

れる目標値に対して有翼ロケットが良好に追従できることを示した．

第 �章の制御法は線形系に対する制御系設計法であるため，制御性能は制御対象

の非線形特性に依存する．そのため，機体の大きな運動や，故障時には制御性能が

低下することが考えられる．そこで，第 �章では，非線形性を打ち消すためのフィー

ドバック線形化手法を用い，さらに，システムの低次元化による制御系の構成の簡

単化や計算付加軽減のため，特異摂動法により運動方程式を表現した有翼ロケット

に対する適応ディジタルフィードバック線形化制御法を提案するとともに，誘導制

御シミュレーションにより提案手法の有効性を示した．基本的な制御性能の確認の

ために行った固定ゲイン誘導法を用いた誘導制御シミュレーションでは，第 �章の

線形化制御法と同様に，風の擾乱がある場合でも与えられた目標値に良好に追従可

能であることを示した．また，リアルタイム誘導法を用いたシミュレーションでは，

予期しない推力カットオフとそれに伴う緊急時経路変更を想定したアボート飛行を

��



設定し，第 �章の線形制御法を適用したシミュレーションもあわせて行い，線形制御

法では制御不能となる場合が存在することを明らかにするとともに，提案フィード

バック線形化法はアボート飛行に対しても良好な制御性能を有しており，機体の非

線形性を考慮した提案手法がより広範囲な飛行条件に対応可能であることを示した．

第 �章では，実環境で考慮すべき観測ノイズに対して，状態量の推定を行うため

に，これまで研究されてきた (��よりも推定精度や安定性が良いとされる ��を

用いてパラメータと状態量の同時推定を行う適応ディジタルフィードバック線形化

制御法を提案するとともに，誘導制御シミュレーションにより提案手法の有効性を

示した．基本的な制御性能の確認のために行った固定ゲイン誘導法を用いた誘導制

御シミュレーションでは，風の擾乱やセンサノイズがある場合でも与えられた目標

値に良好に追従可能であることを示した．次に，リアルタイム誘導法を用いて行っ

たシミュレーションにより，逐次生成される目標値に対して良好な制御性能が得ら

れることを示した．

以上より，有翼ロケットに対して本論文で提案したディジタル適応制御手法は，広

範囲な飛行領域に対して適用可能な制御法であることを確認した．
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付 録	 揚力係数，抗力係数

ここでは，シミュレーションに用いる有翼ロケットの空力特性として，揚力およ

び抗力の特性 ��� を示す．
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付 録
 飛行誘導

航空機が飛行するには軌道に適切に追従させるための法則，すなわち誘導則が必

要となる．誘導則は軌道に追従するために必要な制御量の目標値を導出するもので

ある．本論文では基準軌道に追従するための固定ゲイン誘導法と，リアルタイムで

軌道を生成して必要な制御コマンドを計算するリアルタイム誘導法の，�つの誘導

法を取り扱う．本節ではそれらの誘導法を示す．

	�� 固定ゲイン誘導法

固定ゲイン誘導法とは，あらかじめ決めてある基準軌道の軌道パラメータと飛行

時の軌道パラメータとの差に一定のゲインをかけて誘導コマンドを計算するもので

ある ��� ．この誘導法は飛行中の誘導計算がきわめて簡単で搭載計算機の付加が軽

減できるという利点と，基準軌道の変更が行えず，緊急時の対応が困難といった欠

点を有する．本研究で取り扱う固定ゲイン誘導法を以下に示す．

縦の誘導は高度とその変化率を迎え角コマンドにフィードバックする．

)� F @�N9 G @ ��
HN9 �����

ただし，N9は基準軌道の高度と実飛行軌道の高度の差である．また，横の誘導は

旋回時には軌道半径方向の誤差とその変化率，直線飛行時は横方向の誤差とその変

化率からバンク角コマンドを計算する．

K� F @�N&� G @ ��
HN&� �旋回飛行時� �����

K� F @�N�� G @ ��
HN�� �直線飛行時� �����

ただし，N&�は基準軌道のと旋回半径の誤差，N��は基準軌道との横方向の誤差で

ある．

なお，本論文では，初期の飛行条件から固定ゲイン誘導法のゲインを@� F �����，

@ �� F ����	，@� F ����
，@ �� F ����，@� F �������，@ �� F ������とした．

��



	�� リアルタイム誘導法

リアルタイム誘導法は，飛行中にオンラインで軌道の予測計算を行うものであ

り ��� ，飛行中のパラメータと予測軌道のパラメータにより誘導コマンドを計算す

る．この誘導法では飛行状態に応じて最適な誘導ができ，経路変更などの対応も可

能である．しかし，搭載計算機に対する演算性能の要求が非常に高くなるといった

問題点を有する．本論文で取り扱うリアルタイム誘導法である遺伝的アルゴリズム

（T$) T������ $�02���.�）を用いた最適軌道生成法を以下に示す．

滑空体のダイナミクス

有翼式ロケットを質点系モデルとして扱うと運動方程式，経路の式は次のように

なる．
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ただし，��は機体の速度，�$は主翼基準面積，�&は揚力係数，�%は抗力係数，A

は経路角である．

遺伝的アルゴリズムを用いた最適化計算

遺伝的アルゴリズム（T$）は，生命の進化を参考にし，突然変異や自然淘汰な

どの現象を工学的にモデル化したアルゴリズムである．T$は，厳密に確立された

アルゴリズムではなく，かなりの柔軟性を持っているため，航空機の多目的最適設

計 ��� や巡回セールスマン問題など非常に多くの問題に適用することができる．T$

��
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では，解の候補を個体と呼び，各個体の最適化変数を遺伝子と呼ぶ．��0� ���にT$

のフローを示す．まずT$では，個体と呼ばれる解の候補を複数用意し，交叉・突

然変異などの遺伝的操作を行う．この選択や突然変異の計算モデルを世代交代モデ

ルという．この操作を繰り返し，課題に対する評価値が高いものを優先的に選択し，

解集団の評価値を全体的に高くしていく．最終的に，解を一つに収束させ，最適解

（通常はそれに近い解）を求める ��	 ．

飛行軌道の最適化計算では誘導コマンド（迎角，スピードブレーキ角，バンク角）

を最適化する．各制御入力は最適化変数を減らすため，フーリエ級数を用いて表現

する．
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それぞれの初期個体の生成において，定常滑空近似を用いることで初期個体生成範

囲を効率よく縮小し，最適化に必要な個体数および世代数の削減を行う．手順を以

下に示す．

��



� 定常滑空近似によって制御入力概算

� フーリエ級数に変換する

� フーリエ級数の係数をある幅で分散させたものを初期個体とする

そして，生成された各個体は式 �����～���
�に代入され，それぞれの飛行軌道が計

算される．軌道計算後，適応度を計算する評価関数は次式となる．

� F
�

0�
� G 0) � B� � B� � G0* � C� � C� � G0� � 9� � 9� � G � 0��M� � M�� ��

������

ただし，

0� F �+ 0) F �+ 0* F �+ 0� F �+ 0� F ���

であり，
� は終端時間，B� と B� はダウンレンジ方向距離の目標値と終端値，C� と

C� はクロスレンジ方向距離の目標値と終端値，9� と 9� は高度の目標値と終端値，

M� とM� は方位角の目標値と終端値である．

本論文で用いるリアルタイム誘導法でのT$の計算条件を9�,�� ���に示す．なお，

子個体を生成する交叉方法としてブレンド交叉（�%:），世代交代モデルは ���+��

T$（�T$）を採用している．

9�,�� ���) <��������� 26 T$

個体数3 ���

世代数 ���

選択方法 ルーレット選択

交叉方法 ブレンド交叉

交叉率 
� E

突然変異率 � E

エリート個体数 �

積分法 ルンゲ・クッタ法

積分刻み幅 ��� 

制御入力 �次のフーリエ級数
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