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ABSTACT

There　is　a　tendency　where　the　future　missiles　are　required　to

have　the　ability　to　cope　with　high　agility　and　high　speed

response．　However，　it　is　expected　that　it　becomes　difficult　as　to

satisfy　such　requirement　with　just　conventional　aerodynamic

control　method．　On　the　other　hand，　thruster　control　method　can

be　expected　the　sufficiently　useful　steering　　effect　in　　a

low－speed　region　or　in　high　altitude．　The　authors　designed　a

new　control　system　using　the　Side　thruster　method．　This　paper

deals　with　design　procedure　of　online　guidance　and　control　law

for　future　missiles　that　are　required　to　have　agile

maneuverability．　For　the　purpose，　the　authors　propose　to　mount

high　power　side－thrusters　on　a　missile．　The　guidance　and

control　law　for　such　missiles　is　discussed　from　a　point　of　view

of　optimal　control　theory　in　this　paper．　Minimum　time　problem

is　solved　for　the　approximated　system．　It　is　derived　that

bang－bang　control　is　optimal　input　from　the　necessary

conditions　of　optimal　solution．　Feedback　guidance　without

iterative　calculation　is　useful　for　actual　systems．　Multiple

design　point　method　is　applied　to　design　feedback　gains　and

feedforward　inputs　of　the　guidance　and　control　law．　The

numerical　results　show　the　proposed　guidance　and　control　law

has　a　high－performance　for　wide－ranging　boundary　conditions．
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第1章　序論

1．1　研究の背景
　飛しょう体（Missile）の語源はヨーロッパの飛び道具（矢，弾

丸等）の意味である．広い意味では投石等の行為も含まれる［1］．

しかし，歴史的な起源を火矢，噴進弾に求める向きもある．また，

飛しょう体の発祥を10世紀頃の元帝国（現中国）の火箭に求め

る説もある．これは，独立した推進装置を持っておらず，無誘導

で命中精度は極めて悪い．これらは，単純機械又は手投げ等によ

り飛しょうしたものであるため，近代の飛しょう体（Missile）と

は別のものとみなしてよいと思われる．

　飛しょう体の定義としては，次の要件が必要と考えられている．

　（1）無人の飛行体

　（2）発射後，外部から自動的に誘導でき，且つ飛しょう経路

　　　　を変更する手段を有していること．

　（3）発射後の経路が大部分空中であること．

　近代的な誘導制御方式の飛しょう体（Guided　Missile）の始祖

は1940年頃に出現したドイツ帝国のV－1，V－2ロケットと言
われている．特にV－2ロケットは現代の技術と照らし合わせても，

技術的・理論的にも完成度の高いものである．

　ここで考えられたシステムの概要は，①nケットモータで推進

し，発進後まで②誘導制御が可能な③無人の飛行体により，かな

りの量の炸薬を運搬することであり，この組み合わせは，技術的

にも運用的にも，まことに巧妙かつ画期的なものであった．この

システムはのちに，近代飛しょう体へと引き継がれて発展してい
る．

①ロケットモータ；ロケットは，燃料とともに酸化剤を内蔵し，

　軍事以前に宇宙旅行の可能性を目指して開発された．これは使

　用する場合に，射程延伸が可能であるばかりか，大砲に比べて

　発射時の加速度が著しく小さく，巨大かつ大重量の砲身を必要

　としない利点がある．これは大型のロケットモータさえ製作す

　れば，かなりの搭載品を運搬できる．しかし，発射後の非拘束
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　噴進のため，大砲に比べて精度が極めて悪い．

②誘導制御；ロケットモータの欠点である方向精度の悪さは，適

　当な誘導制御装置と組み合わせることにより解決される．ロケ

　ットによる推進加速度，振動等が搭載している電子機器等に耐

　えられる程度であること，必要に応じて大型の飛しょう体が作

　れること，更に近代の電子工学，機械工学等の科学技術の飛躍

　的発展は，極めて好都合な背景であった．

　　飛しょう体の誘導は，終端において会合の条件に合うように

　行われ，制御装置によって自動制御が行われるから，発進後の

　目標の移動に対しても十分な修正を加えることができる．特に

　ホーミング誘導の場合には，目標に接近するにつれて自己誘導

　の精度が向上する等の利点がある．

③無　人；完全に人間の参加しないシステムではないが，長射程

　で，高精度の飛しょう体で遠隔操作を行えば，味方の損失を小

　さくでき，相手に与える打撃を大きくできる．

　このようなシステムとして，飛しょう体システムは様々な科学

技術の組み合わせの基に成立っている．

　また，飛しょう体技術は，研究開発並びに製造に留まらず，こ

れを試験評価，維持整備，運用する技術，さらにコスト管理をは

じめとする管理技術等も上げられます．

　ここで，現在の飛しょう体関連の研究は，大きく二つに分けら

れる．一つは飛しょう体形状や翼形状等のハードウエアに関する

研究，二つ目は誘導方式等のソフトウエアに関する研究である．

　まず，ハードウエアに関する研究について述べる．この分野に

関する研究としては，従来の飛しょう体形状である円形形状によ

るロール特性の改善等を目指した事例がある．McIlwin等［2］が飛

しょう体形状が正方形と楕円でCFD解析を行い，それぞれの形

状で翼の角度と飛しょう速度の関係を述べている．また同様な研

究にBrich等［3］はCFD解析により超音速領域での翼と飛しょう

体の関係について述べているものがある．またFloyd．J．wilcox［4］

は，正方形の飛しょう体により，その形状を変化させてCFD解
析を行っている．そして，Brich［5］は飛しょう体形状が従来の円形
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と正方形で風洞試験とCFD解析を行い，正方形の飛しょう体の
優位性を述べている．Avital等［6］は従来形状の飛しょう体で，後

翼の形状を湾曲させたものによる飛しょう体による，風洞試験と

CFD解析を行っている．　McGrath［7］は長射程の戦術飛しょう体に

おいて推進装置の有無と翼形状の関係をCFDにより解析してい

る．これらの研究事例は，飛しょう体形状と翼の角度及び翼の形

状との関係を風洞試験による実験とCFDにより理論解析を行っ

ている．これらの事例によると飛しょう体形状は正方形に優位性

があることが導かれている．しかし，現状の飛しょう体では，一

部に翼形状が湾曲したものもあるが，一般的には機軸に対して垂

直な翼形状である．そして飛しょう体形状は一般的に円形形状が

用いられている．このようにいくつかの研究事例があるが，本研

究で想定いる飛しょう体形状等は一般的なものである．

　また，古くから推進装置の研究は多数行われており，ラムジェ

ット，スクラムジェットやダクテッッドロケットエンジンの研究

が行われている．Mayer等［8］はスロットルラムジェット推進飛し

ょう体の推力予測の研究を行っている．また長谷川等［9］は宇宙往

還機や高機動・高速飛しょう体の推進装置のために小型のエアー

ターボラムエンジンの研究を行っている．

　また，操舵装置としては，一般的な後翼操舵翼を操舵する空力

操舵方式がある．この方式は，操舵翼によって発生する揚力が垂

直加速度に寄与する．揚力を増加するためには操舵によるピッチ

ングを行い，迎角を増す必要がある．このとき通常の空力操舵方

式では，上向きの揚力を増すために，まず下向きの力を発生する．

それによって迎角が増し，揚力が増す．このように空力操舵方式

を用いると操舵から揚力発生までは一定の遅れが生じる．これは

制御する系の性質が非最小位相系［10］であるためであり，ロバス

ト性の高い制御手法が適用できないという問題がある．梶田［11］

等はPID制御系を工夫して，応答遅れの改善を図っている．
Mracek等［12］は応答遅れ等の改善のためにLQRを用いている．ま

た，同じくMracek等［13］は，カナード（前翼）を用いることによ

り，この問題の改善を行っている．このカナード（前翼）を用い

3



ると，ピッチングを行うために前翼が発生する力の方向と主翼が

発生する揚力の方向が同じであるため，遅れが小さくなる．しか

し，Yehezkely等［14］の研究事例にあるように，応答がオーバーシ

ュー gを伴い振動的になりやすいといった問題点がある．それに

対して，本研究で使うことが想定されているサイドスラスタ方式

は，固体燃料を使用し，機体に対して直接推力を発生させること

ができるため，後翼操舵方式に特徴の逆操舵は発生しない．この

ため応答性が極めて良いことが知られている．一般的に知られて

いるサイドスラスタ方式は，液体燃料を使用するオンオフ式であ

り，人工衛星等の宇宙機で多数使用されている．菅原等［15］は人

工衛星の接近誘導制御にこのスラスタを使用している．また，付
等［16］は宇宙機の最適軌道制御に使用している．Bang等［17］はオン

オフ式スラスタにより人工衛星のアームの最適制御を行ってい

る．しかし，この液体式のサイドスラスタは応答精度が悪く，安

全性に問題がある．それに対する想定している固体式のサイドス

ラスタに関する研究は，Tournes等［18］［19］がキネティック弾頭の姿

勢制御を主として行っている事例がある．これらの研究事例では，

応答特性は極めて良好であるが，弾頭要素のみの制御系であり，

飛しょう体そのものへの適用ではない．また，形状等から考える

とロール制御に問題があり，軌道制御まで行っていない．また，

船舶関係でもサイドスラスタに関する研究は古くから行われて
いる．藤野等［20］や山崎等［21］がサイドスラスタを装備した船舶に

て研究を行っている．また，大津等［22］［23］がサイドスラスタを用

いた最短時間操船に関する研究を行っている．しかしながら，本

研究で想定しているサイドスラスタとは本質的な特性が違う．

　このようにハードウエアとしては，飛しょう体形状等から操舵

装置まで各種の研究がなされている．

　次に飛しょう体の誘導方式等のソフトウエアにっいて述べる．

ソフトウエアに関しては，大きく①質点系の制御と②剛体制御に

分けられる．

　まず，①質点系の制御系で関連する研究事例について述べる．

Tahk等［24］は比例航法により誘導時間の繰り返し時間推定を行っ
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ている．また，Rogerts［25］は比例航法により誘導則を構築し最適

制御を行っている．同様な研究をLam［26］が行っている．熊谷等［27］

は目標追尾して会合するときの命中誤差を出来るだけ小さくす

るために比例航法を用いるが，その補償器の設計について研究し

ている．同じように比例航法の研究では，土肥等P8］が誘導則と

して，比例航法と単純追尾航法を組み合わせて行っている．Tyan

F等［29］も比例航法により誘導制御系の研究を行っている．

S．E．Tabole等［30］は非線形運動方程式により，時間遅延を制御する

誘導則を構築している．Strivastava等［31］は非線形な運動方程式を

用いて，各種の比例航法を組み合わせて誘導則を導いている．こ

れらの研究事例より，現在においてもホーミング誘導としての制

御方式として，比例航法は基本であり有効な方式であるといえる．

比例航法以外の用いたものでは，Uehara等［32］が航空機で最短時

間問題を解き最適誘導を行っている．垂直面内の非線形な運動を

表している．Menon等［33］がミッドコースでの近似最適誘導に非

線形な運動方程式により最短時間問題を解いて最適誘導をもと

めている．Schneider等［34］は最短時間問題を非線形な3次元運動

方程式を解いて推力偏向によって最短時間を求めている．Imado
等［35］は戦術飛しょう体のターミナルコースにおいて，非線形な

運動方程式を解いて最適推力をもとめ，最適誘導を行っている．

想定しているのは垂直面内の動きである．同じくImado等［36］は，

ミッドコースでの同様な方程式により最適制御を行っている．ま

たLichtsinder等［37］は航空機により非線形な3自由度運動方程式

により最短時間問題を解いている．Raju［38］はスライディングモー

ド誘導則によりミッドコースレンジでの誘導制御を行っている．

これは非線形な運動方程式により垂直面内の運動を想定してい

る．また土肥等［39］がブースト中の飛しょう体飛行経路の最適誘

導をもとめている．これは非線形な運動方程式により垂直面内の

運動を表している．これらの研究事例からほとんどが，非線形な

運動方程式を最短時間問題で解を求めている．そして，垂直面内

の運動で，オープンループでの制御系を構築している．

　②剛体制御系では，Wise［40］はループ軌道修復によりオートパ
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イロットの設計を行っている．これは3軸の線形な方程式により

主として姿勢制御を行っている．制御則として最適レギュレータ

を用いている．Cochran　Jr．等［41］は飛しょう体をワイヤーで引っ張

ることにより6自由度制御を行っている．その時，座標も合わせ

て制御している．Powly等［42］は不連続時間での可変構造制御器に

よるオートパイロットの設計を行っている．飛しょう体は，中心

付近にある主翼と尾翼を用いる2入力系である．線形な運動方程

式を用いて，制御系はノイズも考慮した制御系を構築している．

越智［43］は従来型の後翼操舵飛しょう体に前翼を配置した双翼操

舵飛しょう体を用いて垂直加速度と迎角の制御を行っている．姿

勢制御の研究であり，非線形な運動方程式から線形近似して計算

している．Robison等［44］は線形な6自由度の運動方程式でバック

ステッピング制御により姿勢制御と速度制御を行っている．
Mique1等［451もバックステッピング技術により飛行制御を行って

いる．Svahn等［46］は一般的な非線形な運動方程式を用いて垂直面

内での運動で，経路角の制御を行っている．Jones等［47］はデルタ

翼飛しょう体を非線形な運動方程式で表現し，迎角等をゲインス

ケジュールによりフィードバック制御している．

　その他Perez等［48］は，空力と制御の統合により航空機の複合領

域最適設計のアプローチを示している．また江口［49］により総合

的な飛しょう体試験方法であるHWIL（ハードウエアインザルー

プ）シミュレーションの考察も述べられている．

　このようにハードウエアからソフトウエアまで様々な飛しょ

う体関係の研究が行われている．これらの研究の発展は，特定の

分野に留まらずに，広く産業技術全体に渡っていくものである．
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1．2　研究の目的
　将来の飛しょう体は，俊敏な目標物への対処のために高機動・

高応答性が必要となることが予想される．具体的には，目標に対

する数10m程度の広範囲なマヌーバ及び数10ミリ秒以下の高応

答性に対処することが必要であると想定される．しかし，従来の

後翼の空力操舵方式ではこれに対処することが困難である．従来

の飛しょう体は，応答特性は速くても100ミリ秒位であり，数秒

といったものも少なくない．これは，空力操舵方式は操舵から揚

力発生までは一定の遅れが生じるためである．また，制御する系

の性質が非最小位相系であるためであり，固有不安定であり，ロ

バスト性の高い制御手法が適用できないという問題がある．その

ような問題に対処するために様々な研究が行われている．

　近年の飛しょう体誘導制御系の研究は，誘導系設計において，

非線形な飛しょう体モデルを用いているが，ハードウエアとして

単入力による誘導制御であり，高機動性に劣る．また前翼（カナ
y・一一・ h）を配置した飛しょう体モデルにて制御系を設計した事例も

あるが，オーバーシュートを伴い振動的になりやすいといった問

題もある．最短時間問題による最適制御や質点系の誘導，剛体制

御等が行われている．その運動の表現は，過去の文献に示すよう

に，3次元で飛しょう体運動を表現した事例がある．これらは，

非線形3次元の最短時間問題を解いた誘導系の最適制御の研究

である．また，線形な運動方程式により，主として姿勢制御を行

った事例もある．しかし，ピッチ系，ヨー・ロール系の運動など

は別々に表現することが可能であり，飛しょう体運動を2次元で

表現されている研究もある．これらは，垂直面内での運動を扱っ

た非線形な誘導系の最適制御の研究である．これらの研究事例の

ように，比較的簡単な運動方程式で表現することにより，高機動

な飛しょう体運動を表すことが可能である．ここで，本研究では，

文献［32］［33］と同様な問題を設定し，短時間の広範囲なマヌーバ

に対するオンライン誘導則を最適制御の観点で設計することを
提案する．

　ここで，その実現のために従来の操舵装置とは異なる制御系で

7



あるサイドスラスタを用いることを考える．サイドスラスタは過

去の研究では，高い応答性であることが定性的に知られている．

サイドスラスタは独立した推力源を持っているため，発射直後の

低速域や，高高度の希薄な領域でも使用可能であり，使用領域に

制限がない．一般的にサイドスラスタを用いた研究では，衛星等

の宇宙機で使われている燃料が液体式のOn・Off制御を行うもの

がよく知られている．この方式は，燃焼効率が良いものの，制御

特性の精度が極めて悪く，ノイズの影響を受けやすい．また固体

燃料を使用し，インパルス制御により誘導制御をしているものも

ある．この方式は応答が速いものの，制御に難があり，特にロー

ル制御に問題がある．これらの事例は，飛しょう体への適用には，

液体式では，貯蔵性及び安全性に問題があり，機械機構が複雑に

なる．またインパルス式は小型のロケットモータを機体に多数配

置しなければならず，配置に制約がある．しかし，本研究で使用

を考えているスラスタは燃焼ガスを左右に噴出し，その差をバル

ブで制御するタイプを想定する。従って連続的に推力を比例制御

することが可能な非インパルススラスタである。これは，ノイズ

の影響を余り受けず，貯蔵性及び安全性に優れ，機構も比較的簡

単である．

　本研究は，この機敏な運動に有用であり，安全性等に優れるサ

イドスラスタを用いた飛しょう体誘導制御系設計を目指すため，

実時間最適誘導制御則を用いた新たな設計手法を提案する．一般

に最適制御は繰り返し計算を行って最適入力を求める．しかし，

これでは異なる境界条件には新しく計算が必要となり，実装に適

していない．それに対して，提案する設計手法は，複数の境界条

件を同時に最適化する多数モデルによる誘導則の設計手法であ

る．これは切換関数をフィードバックで生成することを特徴とす

る．切換関数が初期条件に対して連続的に変化する傾向を利用し，

Bang・bang入力の切換回数の変化も柔軟に対応できる．

　本研究は，この手法をもちいることにより，広範囲なマヌーバ

を短時間で行える飛しょう体誘導制御系を構築することを目的
とする．
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　以降，この新たな手法の有効性を検証し，サイドスラスタ搭載

飛しょう体に適用する．そのその結果を比較検討し，ハードウエ

アとしてのサイドスラスタの定量的な有効性とソフトウエアと

しての本手法の妥当性を明らかにする．
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1．3　本論文の構成
　本研究は，高機動・高応答性に対処することが必要である将来

飛しょう体の誘導制御系設計の研究である．それに対処するため

に，様々な角度から検証し，本論文の目的に合致するハードウエ

アとしてサイドスラスタを検証し，一般的な手法でその有効性を

定量的に確認した．その後，サイドスラスタを用いた飛しょう体

モデルを構築し，最短時間で基準軌道を変更する最短時間問題を

解き，広範囲なマヌーバをすることができ，誤差が少ない誘導制

御系を構築した．

　まず，第1章で，飛しょう体の歴史背景から飛しょう体関係の

研究事例を紹介し，問題点や社会要請等の背景を述べる．第2章

では，主として，現在の飛しょう体に関連するハードウエア技術

を述べる．第3章で，本研究で用いる飛しょう体モデルとして，

従来型，双翼操舵，そしてサイドスラスタ搭載飛しょうモデルの

3つを詳細に述べた．そして，一般的な最適レギュレー一タを用い

てサイドスラスタ搭載モデルの優位性を明らかにした．第4章で

は，前章までに明らかになったサイドスラスタモデルをまず従来

型の最適制御理論を用いて最短時間問題を解いた．その中で，最

適入力がBang・bang入力であることを導いた．第5章では，単

一設計点では，広範囲なマヌーバを求めるには繰り返し計算が必

要である．そのためこの欠点をクリアするために，複数の設計点

による最適制御を行い．任意の設計区間での最適計算が可能とな

ることを導いた．第6章に実飛しょう体を目指した，広範囲の最

適計算が可能な誘導則を導き，誘導制御系を構築し，その実現を

図った．第7章に結論を述べる．
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第2章　飛しょう体関連の現状技術

2．1　概　要
　本項では，現状の飛しょう体関連の技術にっいて，詳細に述べ

る．飛しょう体のハードウエアとしての構成は，大きく以下の3
つに大別される［50］．

A）推進装置等の推進系；これは飛しょう運動の原動力となるも

ので，ロケットモータが主流を占めているが，戦術的なものは，

空気中を飛しょうする場合が多いことから，酸化剤を空気に依存

するターボジェットやラムジェット方式のエンジンも使用され

る．ロケットモータは大きなエネルギーを発生する火工品であり，

取り扱い時や被弾時等における安全性も重要である．

B）飛しょう体本体や操舵翼等の空力構造系；先端部分のノーズ

コーンから後端の操舵装置までを含めた飛しょう体全体を言う．

これは飛しょう体の空力特性を決定する重要な要素であるとと

もに，誘導装置等の構成要素を格納して，飛しょう環境から保護

する容器でもある．胴体，主翼，操舵翼等から構成される．

C）飛しょう体の誘導装置や制御装置や地上誘導装置等の誘導制

御系；誘導装置は半導体技術やコンピュータ技術の長足の進歩に

伴い，発展が著しい．特にデジタル技術の発達は，高密度実装と

機能のフレキシビリティに寄与し，可能な限りセンサーに近いと

ころで信号をA／D変換してデジタル演算することにより，大規模

で複雑な信号処理や判断を飛しょう体上で実行することを可能

にした．また，演算プログラムを適宜入れ換えることにより，最

適な信号処理を行えるようになってきた．また，超LSI技術の進

歩で電子回路が高密度化され，各種の誘導方式を組み合わせた複

合誘導装置が可能となった．

　制御装置は誘導装置で得られる誘導信号と，ジャイロ等で得ら

れる機体運動信号等から操舵信号を作り，駆動装置を通じて各操

舵翼を動かして，飛しょう体を誘導飛しょうさせる．駆動装置に

は，油圧，ガス，電気による電気サーボ装置があり，それぞれの

特徴を生かして使用されている．その他，操舵翼によらずに推力
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を横方向に噴射させる等して誘導飛しょうさせる，推力方向制御

（TVC）等もある．

　以降それぞれの詳細を記す．

2．2　推進系

2．2．1　概　要
　1940年代に近代兵器として登場した誘導弾は，その後の科
学技術の発展に大きな影響を及ぼしてきた［51］．特に，ドイツに

おいて開発された弾道V2ロケットは理論的にも技術的にも完成

度の高いものであった．スプートニックを出発点とし，アポロ計

画，スペースシャトル計画へと引き継がれてきた宇宙開発もV2

号の技術を基盤としている［52］．ロケットは大気圏だけでなく宇

宙空間においても作動できることを最大の特長としている．

　V2号で用いられたロケットは推進薬として酸化剤に液体酸素，

燃料にアルコールを用いた液体ロケットエンジンであった．液体

酸素は極低温であるために取り扱いが困難で，軍事用としては致

命的な即時発射性に欠ける運用上の難点を有していた．しかしな

がら，固体ロケットは近年までは大型化するための技術が開発さ

れておらず，他の戦術飛しょう体にも液体ロケットの技術が用い

られた．我が国においても，昭和30年代の研究開発の初期段階

ではスイス・エリコン社より液体ロケットの技術を導入し，国産

開発を行い，発射を成功させた．このように世界的に液体ロケッ

ト時代の到来を思わせたが，即時発射性に対する難点が改良され

ることのないまま1960年代に入り，石油化学の発達に支えら

れた固体ロケット時代に入ることになった．

　飛しょう体で用いられる推進機関は多様化する傾向にあり，新

しい考え方に基づくエンジンも提唱されている．推進機関の技術

は総合的な産業基盤に支えられて発達してきたものであり，今後

の電子技術および材料技術の進展によって将来の動向も支配さ

れている．
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2．2．2　推進機関の分類
　飛しょう体に用いられている推進機関は固体ロケットが主流

である．しかしながら，ロケットは酸化剤を内蔵しているために

燃料の搭載量が大幅に低減されており，そのために酸化剤として

大気中の酸素を利用するジェットエンジン等に比較すると極め

て効率の低い推進機関であることがわかる．固体nケットの最大

の特長が容易に超音速までに加速できることにあるが，亜音速で

長射程飛しょうする飛しょう体にはジェットエンジンの採用が

有効であると判断されてきた．

　飛しょう体の用いられる推進機関を分類すると以下のように
なる．

　A）ロケットエンジン

　　①液体ロケットエンジン

　　②ハイブリッドロケットエンジン

　　③固体ロケットエンジン

　B）ジェットエンジン

　　①ターボジェット

　　②ターボファン

　C）ラムジェットエンジン

　①液体ラムジェット

　②ダクテッドロケット

　③エアーターボ・ラムジェット

Fig．2．2．1のように，代表的な推進機関の飛しょうマッハ数と推力

の関係では，mケットは飛しょうマッハ数に無関係に，ブースタ

ロケットにより大推力を，サステナーロケットにより小推力を得

ることができる．レシプmエンジンは小推力を亜音速領域で，タ

ーボジェットでもマッハ2までが限界である．これに対して，ラ

ムジェットは超音速領域マッハ数2～4までの間において比較
的大きな推力を発生させることができる．Fig．2．2．2には飛しょう

マッハ数と推力重量比との関係を示す．ロケットは飛しょうマッ

ハ数に依存せず，大きな推力重量比を得ることができる．しかし，
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レシプロエンジン，ターボジェットにっいては小さな推力重量比

となる．アフターバーナを付けたターボジェットでは推力重量比

は大きくなるが，ラムジェットではさらに大きな値を得ることが

できる．このようにロケットモータが現実の飛しょう体では有効

であると言える．

苫

く

B
x

プ．．スタ。ケットノ

fサ　ケツト
タバーナ付きターボジェット

0　　0．5　 1．0　 1．5　2．0　2．5　3．0　3．5　4．0

飛しょうマッハ数

Fig．2．2．1 各種推進機関の推力と飛しょうマッハ数の
　関係（出典防衛技術ジャーナル［511）
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　　Fig．2．2．2　各種推進機関の推力と

飛しょうマッハ数の関係（出典防衛技術ジヤーナル【51］）

2．2．3　ロケットモータの分類
　固体ロケットはロケットモータと呼ばれ，推進薬が燃焼室に内

蔵されていることから構造が極めて単純である．これに対して，

液体ロケットはロケットエンジンと呼ばれ，推進薬はタンクに内

蔵されており，配管，バルブ，パイプを通じて燃焼室へ供給され

る．従って，機構が複雑になる．これに対して，固体ロケットと

液体ロケットの中間的な特性を有するハイブリッドロケットは

固体燃料に液体酸化剤を吹き付けて燃焼させようとする方式で

あり，これらについての構造をFig2．2．3に示す．
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　固体ロケット，液体ロケット，ハイブリッドロケットはそれぞ

れの利点と欠点を有している．燃焼特性と推力制御については液

体ロケットが優れており，取り扱い性，即時発射性，長期保存性

については固体ロケットが優れている．我が国の飛しょう体はす

べて固体ロケットを採用している．

濱体推進薬

液ts　ttケット

固体推進薬 燃焼室 ノズノレ
＼

点火装置
固体ロケット

液体酸化剤

燃焼宝

　Fig．2．2．3　液体ロケットと固体ロケット及び

ハイブリッドロケットの構造図咄典防衛技術ジヤーナル［51］）
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2．3　空力構造系

2．3．1　概　要
　飛しょう体の構造は，飛しょう体を構成している誘導装置，推

進装置，弾頭等の機能部分を目標まで無事に搬送するための容器

でもあり，飛しょう体本来の性能，機能を十分に発揮できる形状，

構造様式でなければならない［53］．このため飛しょう体構i造設計

においては重量，コスト，製造工数が最小であり，取扱性，整備

性が良好で信頼性の高い構造の実現を如何に図るかが大きな課

題といえる．

2．3．2　構造配置
　飛しょう体の構造は，胴体，主翼，操舵翼等のから構成されて

いるが，飛しょう体の種類により，各機能部の配置や構成は異な

る．例えば，ホーミング誘導系の飛しょう体の胴体は機首部より

誘導部，弾頭部，推進部，操舵部のように配置されることが多い．

Fig．2．3．1にその例を示す．最近の飛しょう体では各機能部を分

割製作し，搭載部品をそれぞれに組み込んだ後，統合し一体化す

るモジュール形式を取ることが多い．これにより，製作の容易性，

運用段階における分解，組立，点検等整備性の向上，長期保管時

の安全性および管理の容易性の確保，長期保管による陳腐化への

対処のためのモジュール単位での性能向上対策の容易性確保等
を図っている．

2．3．3　構造様式
（1）　胴体

　飛しょう体の胴体構造は，一般的には薄板外板，縦通材，フレ

ームによる組立構造，あるいは鋳造または鍛造材による円筒型の

一体構造である．前者は胴体内のスペースが狭くなるので比較的

大型で低速の飛しょう体に使用されることが多く，後者は比較的

高剛性が得易く，胴体内のスペースが有効に利用できるので，胴

体直径が比較的小さく運動の激しい高速の飛しょう体に多く見

られる構造様式である．

　（A）誘導部

　ホーミング装置のシーカ部および誘導制御部で構成される．ノ
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一ズのシーカ部はドームが取り付けられ，その後方に制御装置，

電子装置等の装置を組み込んだ誘導制御部が結合される．この後

方部分の胴体構造は，アルミニウム合金等の軽金属材料により製

作されることが多い．

　（B）弾頭

　弾殻，炸薬および信管で構成される．弾殻自体は，厚肉高抗張

力合金鋼やチタン合金であるため，飛しょう体の構造体としての

弾殻は，飛しょう時の運動荷重，発射時荷重，慣性力等に対して，

一般に，十分な強度を有していると考えてよい．

　（C）推進部

　飛しょう体の中後胴体部分に位置し，ロケットモータまたはジ

ェットエンジン等の推進装置が組み込まれる．胴体直径の小さい

飛しょう体では，固体ロケットモータが多いが，胴体直径が大き

い飛しょう体では，小型のジェットエンジンを搭載した飛しょう

体も出現している．ロケットモータの場合，燃焼室外壁であるモ

ータケースが胴体外皮を兼ねており，形状は単純な円筒型であり，

アルミニウム合金，合金鋼等の材料による溶接，鍛造および塑性

加工等による一体構造がある．nケットモータは，燃焼による内

圧と飛しょう荷重（空気力，慣性力による曲げおよびせん断荷重

等）が同時に作用するため，構造はこの荷重に十分耐荷しなけれ

ばならない．胴体に内蔵されるターボジェットエンジン方式の推

進部構造は，前方に燃料タンク，その後方に小型ジェットエンジ

ンが装着される．燃料タンク外殻は，飛しょう体胴体構造の外皮

の一部を構成し，前方隔壁で前部胴体が結合され，後方隔壁には，

ジェットエンジンが取り付けられ，またエンジン外筒部との結合

継手が設けられる．燃料タンクは，加圧タンクであり，飛しょう

荷重が同時に負荷される．インテークダクト，ダクト内の高速空

気流による負圧および飛しょう荷重等の組み合わせ荷重がかか

るので，これらの荷重に対して十分な強度および変形に対する配

慮が必要となる．

（2）主　翼

　主翼の形状は，一般に空力的要求により決まるが，翼構造設計
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上，以下の要件について配慮することが必要である．

　（A）薄翼であり，かつ高強度，高剛性の構i造であること．

　（B）軽量であること．

　（C）強度／構造重量比，剛性／構造重量比が大であること．

　（D）表面の平滑性が優れていること．

　（E）加工性，生産性が良好で，加工工数が少なくコストが低い

　　　こと．

飛しょう体の構造に適用される構造様式としては，ストリンガー

／外板組立構造，機械加工，鍛造および鋳造等に中実一体構造並

びにハニカムやウレタンフォームをコアとしたサンドイッチ構
造等がある．

　主翼の胴体への取り付け方法としては，飛しょう体格納時にお

ける主翼の状態により，以下の2つに分類される．

　①固定式（発射前後にかかわらず固定されている方式）

　②展張式（ランチャ上または発射後に展開される方式）

一般に，大部分の飛しょう体は固定式であり，展張式はコンテナ

兼用の発射筒から発射される飛しょう体に多い．展張式は，発射

時に翼をランチャー上で展張，あるいはコンテナから解放機構に

よる展張する方式である．本方式には2種類のタイプがある．第

一のタイプは，翼根部にピポットヒンジがあり，最初胴体内に格

納されていた翼が，翼平面内を垂直軸回りに回転し展張する方式

である．第二のタイプは翼付け根部近傍において翼弦方向にヒン

ジがあり，発射までは翼が折り畳まれ，コンテナ内に格納されて

おり，発射後展張する方式である．

（3）操舵翼

　操舵翼は，操舵部胴体に装着されたサーボ装置の出力軸に取り

付けられた可動翼である．小型であるが，鍛造あるいは鋳造品ま

たは機械切削による一体構造であり，平板またはくさび形が多く，

主翼と同様の展張方式である．
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AAMの例

　　　操舵翼

シーカ　＄

信管

／

Fig．2．3．1　構造配置，構造分割の例（出典防衛技術ジヤーナル【531）
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2．4　誘導制御系

2．4．1　概　要
　飛しょう体の誘導制御システムとは，3次元空間において飛し

ょう体を目標に会合させることを目的として誘導・制御するため

のシステムのことである［54］．ここで，飛しょう体を目標に会合さ

せるという意味は，任意の時刻tにおける3次元空間での飛しょ
う体と目標の位置ベクトルをそれぞれみ（t），Xτ（りとする時，あ

る適当な時刻tfおよびシステム許容誤差εmに対して，次の関係式

を満足させることである．

llx．（tf）一一XT（tf）ll≦Sm
（2．4．1）

式（2・4・1）では・11・IIはベクトル・ノルムを意味し，8mの値は，ミ

サイルの目的や目標の特徴などによって，システム設計の段階で

与えられる．Fig．2．4．1にその概念図を示す．

Missite

y　ts

Nemin◎しCeUision

　　　C◎urse

v／yz

Ym（t）｝

N◎min◎t

　蓋n†ercep†｝◎ハ

　ΩPo而

Reference　L治e－◎ず一一Sigh†

17’T

Fig．2．4．1　誘導制御問題の概要（出典防衛技術ジヤーナル【541）
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　誘導制御システムの内容は飛しょう体の種類によって大幅に

異なる．例えば，射程が比較的短い小型の飛しょう体は，一般に

誘導制御に関することは飛しょう体内部でなされるが，射程の長

い大型の飛しょう体では，目標の発射をいち早く観測するための

偵察衛星や，偵察衛星からの情報に基づいて以上で誘導計算をす

る地上誘導装置，その結果を飛しょう体に伝送するUTDC
　（Up－To－Date　Command）装置などの複合システムで実現される．

　しかし，本研究では対象とする飛しょう体をホーミング飛しょ

う体に限定して誘導制御システムとういうものを地上装置は除

外して考える・地上装置抜きのGuidance／Control　Systemであり，

広くAutopilot　Systemと呼ばれるものである．

　また，戦術飛しょう体に使用される飛しょう体の飛しょう特性

を決定する要素は，飛しょう体の空気力学的特性，重量・重心，

ロケットモータ等の推進装置およびオー一トパイロット等である

［55］．このうち空気力学的特性とオートパイロットの制御ロジッ

クは，特に密接な関係にあり，相互に依存しあって飛しょう特性

を規定している．航空機の飛しょう制御も飛しょう体と同様に空

気力学的特性とオートパイロットを基本的要素としているが，航

空機においては，人的要因が介在する点が，本質的に異なってい

る．オートパイロットは，飛しょう体には不可欠の存在である．

したがって，オートパイロットは飛しょう体の発祥とともに由来

するものであるが，航空機においては，飛行性能の向上に伴うパ

イロットの操縦能力の不足を補完する手段としてオートパイロ

ットの開発が行われている．この点も航空機におけるオートパイ

ロットと異なる点の一つである．

　従来，飛しょう体の飛しょう制御は，アナログ方式の電子回路

によって行われてきたが，近年ディジタルコントn一ラが一般化

しつつある．このことは，単にアナログ回路がディジタル計算機

に置き換わっただけでなく，従来のアナログ方式では，制御が困

難であった空力形状や，操舵装置の使用が可能になったという点

で，飛しょう特性全般に大きな影響を与えている．

　このようなディジタル制御の実用化は，飛しょう体の分野に先
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駆けて，航空機に導入されたものであり，ディジタル制御技術の

成立を背景として，CCV（Control　Configured　Vehicle）の概念が

確立された・CCVとは，航空機の設計にあたって，従来の空力形

状・構造および原動機（推進装置）の3要素に加えて飛行制御を

基本的構成技術とする設計思想である．飛しょう体の領域では，

CCVに相当する設計思想は確立されていないが，現在，飛しょう

体の設計に使用されているいくっかの設計技術は，使用目的は異

なるもののCCVを構成する要素技術と基本的なアイデアにおい

て同一である．

　このような技術の一例として，RSS（Relaxed　Static　Stability）

をあげることができる．RSSは，航空機の安定翼面積を減少する

ことによって機体の軽量化および空気抵抗の減少を図るもので

ある．この結果，航空機の静安定性も減少するが，オートパイロ

ットの補償によって見かけ上の安定性を回復する．一方，飛しょ

う体の分野においても旋回性能の向上等を目的として，静安定を

減少する飛しょう体設計は，一般的となりつつある．この場合，

発射直後の重心点が飛しょう体の前部に存在する状態では，静安

定が負となる設計も一部には，存在する．

　また，従来のSST（Skid　To　Turn）に代わるBTT（Bank　To　Turn）

の一般化や，TVC（Thrust　Vector　Contro1）およびサイドスラスタ

等の空力操舵とは，異なる操舵装置の使用によって，飛しょう制

御も従来とは異なるロジックを持つようになってきた．
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2．4．2　操舵システム
　ホーミング飛しょう体の誘導制御の概念は，一般にFig．2．4．2

になる．飛しょう体は目標との相対運動によって生じるLOS
（Line　of　Sight）角およびLOS角速度などの情報をホーミングヘ

ッドによって検知する，オートパイロットは，これらの信号と，

ジャイロなどのセンサからの出力される飛しょう体の加速度お

よび角速度に基づいて操舵指令をサーボ装置に出力し，その結果

として飛しょう体に運動が生じる．このLOS角などを入力とし．

飛しょう体の運動を出力とするシステムは，オートパイロット，

サーボ装置および飛しょう体の空気力学的特性などによって定

義されるが，このシステムの特性が飛しょう体の飛しょう特性を

決定している．

　このような飛しょう制御に必要な理論演算を行い，操舵装置に

操舵指令を出力する装置がオートパイロットである．空力操舵を

行う飛しょう体のオートパイロットの演算内容をFig．2．4．3に示

す．オートパイロットの主要な機能は，次のようなものである．

①シーカからのLOS角速度などの入力に基づいて，加速度指令

　などの演算を行う．

②レートジャイロおよび加速度計によ、る観測値として得られる

　加速度および角速度のフィードバックによってダンパ演算な

　どを行い，舵角指令を出力する．

③飛しょう体の高度および速度の変化によって生じる空力特性

　の変化に対してダンパのゲインの調整を行い，飛しょう特性の

　変動を抑制する．

　ダンパ演算は，通常，ロール，ピッチおよびヨーの3軸につい

て行われる．ピッチおよびヨーダンパの目的は，レートセンサお

よび加速度計のフィードバック信号に基づいて飛しょう体の姿

勢を安定に保っとともに，指令された加速度が達成されるように

舵角指令を出力することである．ロV・一一Lルダンパの目的は，ロール

センサのフィードバック信号に基づいて飛しょう体のロールを

安定化し，同時にBTT（Bank　To　Turn）を行う飛しょう体では，

指令されたロール角を保持することである．
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　現在，戦術飛しょう体の分野で多く採用されている十文翼型の

飛しょう体では，ピッチ面とヨー面の空力特性に差異がないため，

制御系についてもピッチ系とヨー系は同一となる．Fig．2．3．1のよ

うな主翼を持った単葉翼型の飛しょう体では，ピッチ面とヨー面

で空力特性が異なるが，基本的なロジックは同一である．

　単葉翼型の飛しょう体では，飛しょう体の旋回加速度は，主に

主翼面と垂直なピッチ面に発生するようなロジックが構成され

る．このような飛しょう制御は，通常BTTと呼ばれる．十字翼

型の飛しょう体でも，現在，BTT制御，一般的となりつつあるが，

この場合，旋回加速度を発生させるピッチ面は，各翼と45°の角

度をなす方向に設定される．以降，本研究に関係のあるピッチ制

御系の概要について述べる．

　ピッチ制御系の目的は，ダンパ機能によって飛しょう体の姿勢

を安定に保つとともに，飛しょう体の姿勢角を制御して，旋回加

速度の指令値に追随するように加速度を発生することである．

　飛しょう体に作用する空気力は，通常，空力中心に作用する揚

力Lと抗力Dおよび重心点まわりのピッチモーメントP．Mによっ

て表現される．空力的な安定性を有する飛しょう体では，空力中

心は重心点より後方に存在する．

　飛しょう体が，旋回を行うためには，操舵によってピッチモー

メントの増大を図り，これによって一定の迎角を生じ，揚力を発

生させる．ピッチ制御系では，Fig．2．4．3に示すように旋回加速度

nzのフィードバックによって加速度指令値の達成に必要な舵角

指令を出力する．

　固体ロケットによって推進する飛しょう体は，重心点は当初は

後方にある．しかし，ロケットモータの燃焼による飛しょう体後

部の質量減少に伴い，重心点は飛しょう体前方へ移動する．この

移動量は，通常，飛しょう全長の10％程度に及ぶ．重心点の移動

に伴い空力安定性は増大するが，トリム迎角および揚力は減少す

る．したがって，発射直後の全備重量時に十分な空力安定性を確

保しようとすると，ロケットモータの燃焼後の空虚重量時に十分

な旋回能力が得られない場合が生じる．このため，近年，旋回性
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能を重視する実飛しょう体では，空虚重量時に十分なトリム迎角

を得ることを目的として，全備重量時の空力安定性を緩和する設

計が行われるようになってきた

体の一例である．

．Fig．2．4．4はそのような飛しょう

飛しょう体内部状態

「一一　　一一一…｝　｝一一一　　一一pt「

　　　　　目鍵匿

　　　　rt　一ト

　　　　バイvツト

LOS角
LOS角遅…度

　　サーボ装匿
舵角　　（4軸）

指令

加遼度

角速度
センサ

（3軸）

Fig．2．4．2　ホーミング飛しょう体の誘導制御
　　　　　　の概要（出典防衛技術ジャーナル155］）

ぼ1
　　　しeヨカ
「“’”’　1LOS角速度

1シ　’一力

Pし。s角

　　　1しos角速度

L＿」

ピツチ／ヨー

誘導済算

BTT
制御演算

加速度

指令
　　　ピツチ／ヨー・

　　　　ダンパ

　「ゲイン

㌫ク角

ゲイン調技

　演算

」

一一ZUN　j

ピツチ／ヨー

舵角指令

　　　　　　舵角

舵籔指工墨
　　　　　　　　L．．．．一＿」

ロール

舵角指令

Fig．2．4．3　オートパイロットの構成（出典防衛技術ジヤーナル155］）
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　　　Fig．2．4．4　旋回性能の向上を

主眼とした飛しょう体（出典防衛技術ジヤーナル1551）
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2．4．3　サイドスラスタシステム
　（1）各種操舵装置の比較

　TVCおよびサイドスラスタは，ともに従来の空力操舵と異なり，

ロケットモータまたはガスジェネレータの噴射ガスによって飛

しょう体の姿勢制御又は軌道修正を行う操舵技術である．この両

者の違いは，TVCが主ロケットモータの噴射の方向を変化するこ

とによって，制御を行うのに対し，サイドスラスタは，専用の小

型ロケットを使用することである．

　空力操舵，TVCおよびサイドスラスタの特性の比較をTable
2．4．1に示す．また，これらの各方式が旋回能力の点で有利とな

る領域をFig2．4．4に示す．旋回能力が動圧に依存する空力操舵は，

比較的低空および高速の領域では有利であるが，動圧が低下する

高空や低速の領域では十分な旋回加速度が得られない場合があ

る．こうした領域では，TVCやサイドスラスタが有利となる．主

ロケットの推力を利用して旋回を行うTVCは小型の専用のnケ

ットモ・一一タまたはガスジェネレータを力源とするサイドスラス

タに比較して大きな旋回加速度を得ることが可能であるが，この

ためには機体姿勢を大きく変化して大迎角で飛しょうする必要

があり，このため通常，大迎角の飛しょうを行わない高速域では

サイドスラスタが有利となる．また，TVCは主ロケットの燃焼終

了後は旋回能力を得ることができない．

　TVCの利点は，主に低速領域で空力操舵に比較して大きな旋回

能力を得ることができる点であり，また，空力操舵と異なり失速

領域においても姿勢制御が可能である点を特長としている．

　一方，サイドスラスタの利点は，即応性に優れることである．

一般に，飛しょう体が，誘導装置の指令に従って旋回加速度を発

生させるためには，応答遅れが不可避に生じる．サイドスラスタ

は，この応答遅れが他の操舵装置に比較して格段に短いものとな

っている．サイドスラスタには，Table　2．4．1に示すように，スラ

スタの推力の作用点を飛しょう体の重心とは異なる点に置いて，

飛しょう体の姿勢制御に使用するものと，スラスタの推力の作用

点を重心に一致させて，スラスタの推力によって，直接，飛しょ
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う体の軌道修正を行うものがあるが，後者の場合，飛しょう体の

姿勢の変化による遅れが生じないため，遅れの要因は，スラスタ

の動作特性だけとなる．

　従来の空力操舵（後翼操舵）の応答遅れは，動圧の変化に依存

し，通常数百msec程度である．しかし，サイドスラスタは動圧

の変化に依存しない．また，スラスタ単体の応答遅れは数msec

から数十msec以下である．

　従来，サイドスラスタは，宇宙ロケットなどの大気圏外の飛し

ょう体に使用されてきたが，近年では，その優れた即応性を評価

されて，大気中を飛しょうする戦術飛しょう体にも積極的に使用

されるようになってきた．
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TabEe　2．4．1　各種操舵装置の特性比較

力　源
使用上

応答特性
の制約

動　圧 操舵翼が失 （遅れの要因）

速を生じる 操舵装置の遅れ＋機体の

空力操舵 高迎角で 回転に要する遅れ
（前翼また は，使用で （特性）

は後翼操舵 きない． 操舵翼に働く揚力は，動圧

の場合） に依存するため，動圧の低

下する高空や低速域では，

応答特性は低下する．

主ロケ 主ロケット （遅れの要因）

ットモ モータの燃 操舵装置の遅れ＋機体の

一タの 焼終了後 回転に要する遅れ
TVC 推力 は，機動力 （特性）

を失う． 応答特性の変化は，

空力操舵に比較して少な
い．

スラス 特に無し （遅れの要因）

重心 タ推力 スラスタ噴射の遅れ

点に （特性）

作用 応答特性は動圧に依存しな

サイ い．

ドス （遅れの要因）
重心

ラス スラスタ噴射の遅れ＋機体
点と

タ の回転に要する遅れ
作用

（特性）

点が
応答特性の変化は，

異な
空力操舵に比較して少な

る

い．
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宮1斑

戦術飛しょう体

の飛しょう領域

追1度

Fig．2．4．4　Tvc，サイドスラスタおよび空力操舵が有利な旋回

能力を有する領域の概要（出典防衛技術ジヤーナル155］）
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（2）サイドスラスタ方式

　飛しょう体誘導制御技術の発展は，近年目ざましいものがある．

その内容は，一方ではディジタルコントローラの普及や飛しょう

の安定化に関する複雑iな制御理論の構築があり，また他方では，

従来の空力操舵に替わる新しい操舵方式の実用化である．

　本研究では，この空力操舵に替わる新しい操舵方式としてサイ

ドスラスタ方式の使用し，飛しょう体の誘導制御系の構築を目指

している．以降，この方式の概要を述べる．

　サイドスラスタ方式の概要をFig．2．4．5に示す、　Fig2．4．5に示す

とおりサイドスラスタは機軸に対して垂直に推力を発生させる

ことができる独立した推力源を持っている．そのため，飛しょう

体を制御する力とモーメントを直接発生させることができる．

　そのため，この方式は動圧の低い空力操舵では有効でない発射

直後の低速域でさえ，所望の推力を得ることができる．また，高

高度の希薄な領域でも使用可能であり，使用領域に制限がない．

これらの特長のため，サイドスラスタ方式は高機動または高速度

である比較的小さな目標の迎撃のために正確な誘導制御性と高

い機敏性を要求される高機動な飛しょう体にとって重要な方式

であるといえる．

このように飛しょう体の誘導制御にとって有効な方式であるこ

とがわかった．ここで，サイドスラスタ方式は大きく3つの方式

がある．その概要をFig．2．4．6に示す．まず液体推進薬の種類に

よって，液体推進薬による方式と固体推進薬を使用する方式に分

かれる．後者の固体推進薬方式は，インパルス型と非インパルス

型である比例制御型に分かれる．以下に概要を示す．

　①液体推進薬を使用する方式；

　　衛星等の宇宙機に使用されて一般に知られているON－OFF制

　御式である．これは，液体推進薬と液体酸化剤をコントロール

　バルブで流量を制御することにより燃焼圧力を制御し，推力を

　制御する．この方式は，推力制御は比較的容易に行える．しか

　し，制御機構が複雑になることと液体推進薬は貯蔵性および安

　全性に問題がある．また，ON－OFF方式による機体へのノイズ
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の影響が無視できないことや推力の精度が悪いことが問題で

ある．このような問題があるため，現在の飛しょう体で採用さ

れることがあまりない．

②インパルス型；

　これは，機体の円周上に小さなワンショット型の固体ロケッ

トモータを配置している．応答特性は液体方式よりも良く，機

構も比較的簡単である．しかし．精度が比較的悪く，大きな推

力を得ることができない．また，ノイズの影響も無視できない

といった問題がる．このため射程の短い飛しょう体に使用され

ている．

③比例制御型；

　この方式は，固体ロケットモータからの燃焼ガスをスラスタ

コントロールバルブで制御し，推力を制御するものである．イ

高温・高圧の燃焼ガスを制御するため，他の2つの方式よりも

制御性が難しいといえる．しかし，小推力から大推力まで連続

して任意に出力することが可能であるため精度が極めて良い．

また，制御機構が簡単である．このため，軌道修正と姿勢制御

を同時行うことが可能である．このような長所のために比較的

射程が長い飛しょう体に有効であるといえる．

　本研究では，貯蔵性および安全性に優れ，精度が極めて良く制

御できる比例制御型のサイドスラスタ方式の使用を想定してい

る．この方式により，大きなマヌーバを行い基準軌道を変更し，

終端での微修正を行うことが可能になることが想定される．
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i〈！11，r，，；’：u：），lgeAl

高度

空気密度　　　　／

？f’心

サイドスラスタ

Fig．2．4．5　サイドスラスタ方式の概要
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サイドスラスタの方式

液体推進薬式　　　　　固体推進薬式

　　　　　　　　　　　一
　　　　　　　　インパルス型　比例制御型
ON／OFF　　　　　小型固体　　　　スラスタ
コントロールバルブ　　ロケットモータ　　コントロールバルブ

液㈱料↓液体酸化剤↓S

モータ

］Fig．2．4．6　各種サイドスラスタの概要



第3章　新しいハードウエアによる最適姿勢制御

3．1　飛しょう体の運動方程式
　本項において，従来の後翼を操舵する標準飛しょう体モデルを

導出する［56］．導出の手順は，ニュートンの運動方程式から，慣

性空間を飛行する飛しょう体の一般的な運動方程式を導出する．

この段階ではほとんどの飛しょう体に共通の運動方程式である．

その運動方程式に含まれる外力項を，迎角，横滑角，舵角に関し

て適宜線形化し，その他適切な仮定も設けて，最終的に空力微係

数を含んだ運動方程式を得る．

　ここで用いる記号を以下のように定める．

　　（XB，yBl，ZB）座標系：Fig．3．1．1に示した飛しょう体に固定し

　　た座標系．XB軸が機軸方向でYB軸，　Z。軸は右手系．単位ベク
　　トル（匡。，ノ’，，kβ）・

　　u，v，　w：（XB，YB，ZB）座標系での各軸回りの方向速度［m／s］

　　p，g，r：（，、￥B，YB，ZB）座標系での各軸回り回転角速度［rad／s］

　　み，F，Fz：（XB，IYB，ZB）座標系での各軸方向空気力［N］

　　M。，My，　Mz：（XB，IYB，ZB）座標系での

　　　　　　　各軸回り空力モーメント［N・m］

　　1．，lrv，1。，：（XB，IYB，ZB）座標系での各軸回り慣性能率［kgm2］

　　C。，Cア，C。←－CN）：（XB，YBI　，　ZB）座標系での各軸方向空力係数卜］

　　Cl，Cm，Cn：（XB，yBl，ZB）座標系での

　　　　　　各軸回り空力モーメント係数卜］
　　贋，My，M，：（XB，IYB，ZB）座標系での各軸方向重力成分［N］

十㌔≒〕・迎輌

β〔一㎡⊥〕鯛角［　rad］

φ：ロール（バンク）角［rad］

θ：ピッチ姿勢角［rad］

g：重力加速度［m／s2］
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ろ，＝u2＋v2＋w2：飛しょう体速度［m／s］

6。，δ，，6a：ピッチ，ヨke，ロール舵角［rad］

2：動圧［N／m2］

m：飛しょう体質量［kg］

S：飛しよう体基準断面積［m2］

1：飛しょう体基準長［m］

b：飛しょう体基準幅［m］
Z。，yBl，Nβ，Lβ：空力微係数［1／s］

Z6e，Ys，，Nδ。，Y6a，Nδa，Lδ。，Lδ。1空力微係数［1／s］

M。・咋：空力微係数［1／s2］
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Fig．3．1．1 飛しょう体形状及び機体座標系の定義
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　慣性空間における剛体の自由な運動は，並進運動と回転運動に

分けて表現することができる．ここで並進運動とは，直交3軸方

向の直線運動のことであり，回転運動とは直交3軸周りの運動で

ある．それぞれの運動が一つの微分方程式で表され，合計6個の

微分方程式で慣性空間における剛体の自由な運動を表現するこ

とができる．この6個の微分方程式を6－DOF（6　Degrees　of

Freedom：6自由度）の運動方程式という．

　そこで飛しょう体を完全な剛体と仮定してまず並進運動から
考える．運動に関するニュートンの第2法則から，

　　念（mVm）、・F　　　　　　　　　　（3．1．1）

である．功㌃は飛しょう体の運動量であり，運動量の時間的変化

の割合が外力に等しいという法則である．式（3．1．1）が慣性空間に

おける微分を現しており，運動座標系上での時間微分ではない．

そのことをサブスクリプトの1で表現している．飛しょう体の速

度Vmも外力Fも，飛しょう体に固定された運動座標系での表現を

用いていて以下の式で表される．

　　V・　＝：UiB＋W＋wkB　　　　　　　　（3．1．2）
　　IF　＝－FxiB＋号ノ・＋F。kB　　　　　　　　（3．1．3）

ここで，運動座標系（XB，YB，Z，）が慣性空間に固定された静止座

標系に対して回転ベクトルΩで回転しているとすれば，慣性空間

における時間微分と運動座標系における時間微分との間には，任

意のベクトルVについて，

　　念（V）、一（V）。＋（Ω×V）　　　　（3．1．4）

の関係がある．式（3．1．4）の右辺第2項は，運動座標系の基底ベク

トル（iB，ノB，k，）自身も慣性空間において回転ベクトルΩで回転し

ていることによって発生する項である．

　そこで飛しょう体の速度ベクトルVmについて，式（3．1．4）の右辺

第1項は，以下の式で表される．

　　i；t　（VM　）B　＝　aiB＋“fB　＋　ilpkB　　　　（3．1．5）



飛しょう体に固定された運動座標系の回転ベクトルは飛しょう
体に発生する回転角速度（p，g，γ）を用いて，

　　Ωヲち＋昧＋γkB　　　　　　　　　（3．1．6）

と表すことができるから，

　　　　　iB／B　kB

（Ω×Vm）－Pgr

　　　　　u　　「レ　　1〃

　　　＝（gw・一一　rv）iB＋（TU－pw）ノB＋（pv　一一　qu）kB

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（3．1．7）
である．質量mは時間に関して一定であると仮定し，式（3．1．5）と

（3・1・7）を式（3・1・4）に代入して式（3．1．1）に戻れば」，以下の並進系運

動方程式が得られる．

　　∂＝rv－gw＋Fx／m　　　　　　　　　　　　　　　　（3．1．8）

　　1＞＝＝ρw一γz4＋Fy／m　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（3．1．9）

　　ル＝gμ一ρv＋Fz／m　　　　　　　　　　　　　　　（3．1．10）

式（3・1・8）～（3．1．10）が飛しょう体を剛体と考えた場合の並進

系運動方程式である．

　次に回転運動について考える．回転運動に関するニュートンの

第2法則は，以下のように表される．

　　6（H）i・＝M　　　　　（＿）

ここで，Hは飛しょう体の角運動量であり，Mは外力トルクであ

る．すなわち，角運動量の時間的変化の割合が外カトルクに等し

いという法則である．式（3．1．11）についても式（3．1．4）の関係が成立

することから，回転系においても以下のように表される．

　　‘（H），一且）B＋（Ω×H）　　　（3．1．12）

ここで，角運動量Hは，以下のとおりである

E［一　1．pi，＋∫疏＋lz／k， （3．1．13）
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ただし，

　　・・一∫（γ2＋Z2）clm・・“イ（Z2＋X2声，・zz－∫（X・＋γ・）dM

である・1．・lyy，1。。を時間に関して一定とすれば，式（3．1．12）の右辺

第1項，第2項は以下のとおりである．

　　念（H）B－・．Pi　．＋脇＋・zz　7；kB　　　（3．1．14）

（Ω×H）一

iB　／　k．
　　　8
P　　9　　ア

なρ　1〃41。ブ

一（1－lzz　　〃）〈7TiB　＋（∫＝膓）鵡＋（1ガ1胤）pqk，

（3．1．15）

したがって，以下の回転系の運動方程式を得る．

　　P＝（1－1yy　　gz）gr／lxx＋賦／1。．

　　4＝（1－1　2z　　　ぱ）ηP／1〃＋My／∫〃

　　fi　＝（1－lxx　yy）P4／膓＋M／膓

（3．1．16）

（3．1．17）

（3．1．18）

以上で，飛しょう体を剛体と見た場合の基本運動方程式が得られ
た．式（3．1．8）～（3．1．10）及び式（3．1．16）～（3．1．18）をまとめて剛体に

関する6自由度の運動方程式と呼ばれる．この運動方程式は上

下・左右に対称形の飛しょう体について共通である．各々の飛し

ょう体で，外力項である空気力や空力モーメントが各種の条件に

より異なってくる．

　次に・この基本方程式を近似線形化する．以降の解析では飛し

ょう体が一定の速度で飛行している状態を想定して，XB軸方向の

速度を≡㌃（一定）と仮定し，互軸方向，ZB軸方向速度にっい

ては定常状態（0）からの変動成分を考える．この仮定から推力に

関するデータがなくても飛しょう体モデルの構成が可能となる．

そこで式（3・1・8）は除外し，式（3．1．9）～（3．1．10）及び式（3．1．16）～
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（3．1．18）に含まれる空気力及び，空力モーメントがそれぞれ迎角α

や横滑り角β，舵角の関数と考えて，これらの変数に関して式

（3．1．19）～（3．1．2　3）に示すように線形1次近似できるものと仮定す

る．

なお・ここで・舵餌はピッチ面に関する運動のFzおよびM，の

みに影響し，ヨー・ロールに関する運動に影響がない．また，舵

角δrとδ。は双方ともヨー・n一ルの運動に影響するがピッチ系の

運動には影響を及ぼさないことを仮定している．すなわち，ピッ

チ系の運動とヨー・ロール系の運動は分離して考えることができ

るものとする．

　　Fy＝2scγ（，3，　6r，δa）＋M，

一es（Cyββ＋C語＋Cy副＋mg　sin　il　c・sθ

Fz　・ρSCz（α，δ。）＋Mz

－2S（C㌔α＋到＋mgc・sφc・sθ

M．　・2SbC，（、β，伐，6a）

　＝2Sb（c，／，，B＋c、6，　6r＋c、S。　6a）

M。　・2Sl・Cm（α，δ。）

＝＝　eSl（Cm。α＋劇

Mx＝2Sl・cη（β，δr，δa）

－2Sl（Cnββ　＋　Cnδrδ，＋Cnδa　6、）

（3．1．19）

（3．1．20）

（3．1．21）

（3．1．22）

（3．1．23）

　ここで，形と聡は重力のyBl軸方向，　ZB軸方向の成分である．ま

た空力微係数及び空力モーメント微係数は，空力係数C。，C。及び

空力モーメント係ift　Cz，　Cm，　C。を偏微分した変数の記号をサブス

クリプトとして付加することにより表現している．

　さらに一般的な仮定として，以下のように設ける
　　Iyy　rw　lzz，　1．《1〃，　1．《、rzz　　　　　　　　　　　　　　　　　　（3．1．24）

　　v～β㌃・w～α㌃　　　　　　　　　（3．1．25）
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　　φ《1　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（3．1．26）

これらの仮定を式（3．1．8）～（3．1．10）及び式（3．1．16）～（3．1．18）に適

用し，整理すると，以下の運動方程式が得られる．

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（3．1．27）
∂†βρ＋es（C。．α＋姻輌＋9C・Sθ／Vm

B・αP－r＋2S（c，β6＋c，、，　6・　＋c，、．　6a）廊＋9φc・sθ／Vm（3・1・28）

P　・2Sb（qββ＋％4＋鋤κ　　　　（3・1・29）

e－rp＋2Sl（Cm。α＋C，，6，　6e）／・．　　　　（3・1・3・）

　　P　・－pq＋2Sl（C。ββ＋斜＋Cn、。δa）／・。z　　　（3・1・31）

式（3．1．27）から（3．1．31）の運動方程式において，便宜上，式（3．1．32）

～（3．1．43）のようにする．また，後に最適計算を行うにあたり，

計算を簡易にするためにZ。とZδ，符号を負に定義する．

　　Z。＝－2SC、α／疵　　　　　　　　　　（3・1・32）

　　Z・，”一ρ8㌦／mVm　　　　　　　（3・1・33）

　　M。＝2SICmα／∫“　　　　　　　　　　（3・1・34）

　　M・、　M　2SIC・δ．／1“　　　　　　　　（3・1・35）

　　Yfi　・・　2SC・fi／mVm　　　　　　　（3・1・36）

　　X6r一ρS㌦／mVm　　　　　　　（3・1・37）

　　Nfi　・　2SIC・fi／L　　　　　　　　　　　（3・1・38）

　　N㌍OSIC・ρ／1・z　　　　　　　（3・1・39）

　　N・．　＝　eSICnδ。／lzz　　　　　　　（3・1・4°）
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Lfi　：2SbC・β／1． （3．1．41）

L6rニρsβ叫／毛 （3．1．42）

L・。一ρSbC，、。／1・ （3．1．43）

式（3・1・32）～（3．1．43）式の表現を用いて以下のように，標準飛しょ

う体モデルの運動方程式が求められた．

∂＝－Zαα＋4一βP－Zδ、δe＋gcosθ／Vm

4・M。α＋rp＋M、，δ，

β＝瑠一γ＋αP＋｝ξδ，＋互ら＋9φ・C・Sθ／Vn1

たuβ一P9＋N・，δr＋N、。6a

2）＝Lpβ＋Lδアδr＋Lδ、6a

（3．1．44）

（3．1．45）

（3．1．46）

（3．1．47）

（3．1．48）

　ここで，線形化するために，この標準飛しょう体モデルに，さ

らに次の仮定を置く．

1．ピッチ系，ヨー系ともに，重力の項の影響は省略できる．

2．ピッチ系におけるジャイロモーメント項rpは省略できる．

3．ピッチ系におけるコリオリカの影響βρは省略できる．

4．ヨー系におけるジャイロモーメント項pqは省略できる．

5．ヨー系におけるコリオリ項pgの迎角は常に一定，すなわちa，p

とし取り扱う．

上記の仮定より，以下の運動方程式を得る．

　　∂＝一一Zαα＋g　一一　Zδ，6e　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（3．1．49）

　　4・＝M。α＋M、、δ、　　　　　　　　　　（3．1．50）

　　β＝ろβ一γ＋α。P＋㌃δ，＋㌦δ、　　　　　　（3．1．51）

　　i＝2Vββ＋Nδアδ，＋Nδα6a　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（3．1．52）

　　P＝Lββ＋L、ぼ＋L、沸　　　　　　　　　（3．1．53）

式（3．1．49）～（3．1．53）が従来の後翼操舵の標準飛しょう体運動方程

式である．入力は，操舵翼舵角（6，，δa，δルのみの3入力系である．
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ここで，本研究は，短時間での鉛直面内の縦の運動を考えている

ため，上記方程式の式（3．1．49）と（3．1．50）を用いる．また剛体運動

と質点運動を合わせて制御することを目指しているため，両方の

特性が求められるように表現する必要がある．そのためピッチ系

での標準飛しょう体モデルを求めるために，座標系の定義を
Fig．3．1．2のようにする．ここで，　Fig．3．1．1では後翼操舵角はδ。と

表現しているが，本研究の想定しているのはピッチ系のみの座標

系であり，後に説明する双翼操舵飛しょう体とサイドスラスタ搭

載飛しょう体のとの関連性を考え，後翼を意味するRear　wingの

頭文字を舵角に添えて，ピッチ系の後翼操舵角をδrに改訂する．

ここで，本稿では問題の設定を簡易にするためにz軸の定義を上

向きを正に変更する．また，迎角αから経路角γを用いた表現に

変更する．この定義より，標準飛しょう体運動方程式を改訂する

と以下の式が得られる．

γ一z。（θ一γ）＋z、。δ，

4＝＝M。（θ一一／）＋M、，δ，

2　・　Vml

o　・9

（3．1．54）

（3．1．55）

（3．1．56）

（3．1．57）

式（3．1．54）～（3．157）により，垂直面内の縦の動きを表現するピッ

チ系のみの従来の標準飛しょう体運動方程式が得られた．なお，

一般に舵角角速度の制限が考慮されているが，本研究では省略す

る．水平距離は，後に定義する最適制御問題で使用しないために，

省略している．
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臨

Fig．3．1．2　標準飛しょう体の形状及び座標系の定義
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3．2　飛しょう体の要素モデル

3．2．1　操舵装置のモデル
　操舵翼を駆動する操舵装置に関する基本モデルを求める．操舵

翼取り付けは，十字翼とし，舵角制限は現実的な飛しょう体を考

慮してピッチ舵角6eについて±20度とする．

　アクチュエータとして，電気サーボを想定して，固有周波数を

20Hz，減衰係数ζを0．7として操舵装置を想定している．

この操舵装置は2次遅れ系であり，指令信号から操舵装置への伝

達関数で近似する．この伝達関数を式（3．2．1）に示す．

　　剛一♂＋2姦＋w．2

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（3．2．1）
　　　　　　15791
　　　　s2＋176s＋15791

3．2．2　サイドスラスタモデル
　サイドスラスタ装置は燃焼ガスを左右に噴出し，その差をバル

ブで制御するタイプを想定する．したがって，その機構は一般の

DCサー一ボモータの回転角を制御していることになる．そのサー
ボモータの概要をFig．3．2．1に示す［57］．

　ここで，記号等は以下のとおりである．また界磁抵抗は一定と
する．

　　Ra；電機子回路抵抗［Ω］

　　L。；インダクタンス［mH］

　　」；負荷の慣性モーメント［kgm2］

　　D；粘性抵抗［Ω］

　　ia（り；電機子電流［A］

　　v。（t）；電機子の端子電圧［V］

　　θ（t）；回転角変位［rad］

　　if（り；界磁電流［A］

　　T；トルク［Nm］
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L、

Fig．3．2．1　DCサーボモ・・…Lタの概要
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発生トルクTは，界磁磁束と電機子電流の関数であり，飽和がな

いとし，外乱が無いと仮定すると次のように表される．

　　T（り一κ，膓（り　　　　　　　　　　（3．2．2）

Kτ［Nm／A］はトルク定数である．このトルクにより機械系が駆動

され，以下の関係が成り立っ．

　　T（t）＝」雲り＋Dw（t）　　　　（3．2．3）

ここで，w（りは角速度である．

　　w（り＝4§り　　　　　（3．2．4）

また，電機子電流は電機子回路において，次の関係が成り立っ．

　　R。i。　（t）＋ら誓り＋Vb（t）　・　v。　（t）　　　（3．2．5）

ここで，Vb（りは逆起電力であり，次のように表せる．

　　Vb（り弍w（り　　　　　　　　　　（3．2．6）
このように逆起電力は角速度に比例する．ここで，K，は逆起電力
定数［V／（rad／s）］である．

式（3．2．2），（3．2．3），（3．2．5），（3．2．6）をラプラス変i換すると，次の

式が得られる．

　　T（s）：K，ia（s）　　　　　　　　　（3．2．7）

　　T（s）－」sw（s）＋Dw（s）　　　　　　　（3．2．8）

　　Va（s）－R。ia（s）＋L。si。　（s）＋Vb（s）　　　　　　（3．2．9）

　　Vb（s）＝KeW（s）　　　　　　　　　（3．2．10）

以下で，電機子と負荷の2つの部分に分けて考える．
（a）　電機子回路

　式（3．2．7）と（3．2．9）より電機子電圧は次のとおりである．

　　v，　・v。（s）－v力（s）

　　　一（L。S　＋　2？a）ia（s）　　　　　　　　（3．2．11）

　　　一嬬凡τ（s）

ここで，電機子電圧を入力，トルクを出力と考えると，その伝達

関数は次のようになる．

　　　　　　　　　　　　　　49



　　G，一；8一芸Ra　　　（3・2・12）

（b）負荷側

　トルクを入力，角速度を出力とすると，伝達関数は次のように
なる．

辱器一吉D　　　　（3・2・13）

以上よりFig．3．2．2のブロック線図が得られる．

γ

Fig．3．2．2　DCサーボモータのブロック線図
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Fig．3．2．2のブロック線図を簡単化すると，　Va（s）からθ（s）までの伝

達関数は，次のとおり3次系になることがわかる．

坐一 KT
Va（s）s［（L。s　＋　Ra）（ls＋D）＋K尾］ （3．2．14）

　想定しているサイドスラスタ装置は，モータの回転角の変位を

バルブの移動量に変換する．そして，噴射している燃焼ガスをバ

ルブが上下又は左右に移動に移動することにより推力を制御す

るものである．従って連続的にスラスタ推力を変更することが可

能な非インパルス型スラスタである．

　ここでは，指令値の周波数帯域を考慮すると，3次遅れ系と2

次系はほぼ同じと見なして良いために2次遅れ系に近似する．現

実的なサイドスラスタの能力を考慮し，固有周波数を100Hz，

減衰係数ζを0．7と想定し，伝達関数を求める．この伝達関数

でも十分現実的な応答特性を得ることができる．その伝達関数は

以下の通りである．

va（s）＝
在アη2

ぷ2＋2ζση＋aアh2

　39480
（3．2．15）

s2＋880s＋39480
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3．3　飛しょう体モデル

3．3．1　概　要
　飛しょう体の誘導制御は数多くの研究事例があり，線形運動方

程式を用いた比例航法などの誘導から，非線形運動方程式を用い

た最適誘導の事例など様々である．特に，飛しょう体が中距離を

飛行する誘導には，重量変化や空力特性の変化を考慮した非線形

運動方程式を用いることが必要となる．しかし，本研究は短時間

のマヌーバにおける誘導則を導くことを目的としているため，誘

導則の導出に線形運動方程式を扱うことが可能である．そして，

鉛直面内の縦の運動を考える．そのため，質量の変化や速度の変

化を無視し，運動は線形運動方程式で近似できる．

　以降・本研究で用いる飛しょう体モデルは，3．1項で求めた標

準飛しょう体モデルを基に，ピッチ系のみの縦の運動のみを考え

たモデルとする．本項では，従来の標準飛しょう体モデルの他に，

重心より前にi操舵翼（前翼）を配置した双翼操舵飛しょう体モデ

ルと前翼に対してサイドスラスタを配置したサイドスラスタ搭

載飛しょう体モデルを導出する．

3．3．2　双翼操舵飛しょう体モデル，

　ここでは，重心より前に前翼を配置した場合の双翼操舵飛しょ

う体の運動方程式を導出する．飛しょう体のモデルは，慣性空間

を飛しょうする一般的な飛しょう体の運動方程式である．基本的

な導出方法は，3．1項と同じ方法である．違いは，重心から前

に操舵翼を配置したため，その項を追加し，それに伴い空力微係

数を変化させる・運動方程式に用いる座標系と記号の定義Fig．

3．3．1に示す．

　ここで新たな記号は次のとおりである．添え字のf，rはfront；

前とrear；後ろを意味する．

　　6f，δ，：前翼操舵角，後翼操舵角［rad］

　　1f，1，：重心からの前翼・操舵翼の位置［m］，

　　Lf；前翼の揚力，　Lrは後翼の揚力
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Z。∫，Z。r，　Z6r，Zρ［1／s］；空力微係数

M。f，Mα，，Mδf，M6r［1／s2］：空力微係数

z・∫・z・f；zαf’　・z・r・z・f　・z・，

M・f・M・f；M。ゾー巳／lr）M。r・咋∫一包／りM、r

　ここで，この空力微係数は前翼を配置した影響を考慮し次の通

りに変更する．Z。f，Zδfは同じ翼を配置したので，変化がないと考

えた．M。ノ，Mδfは距離の配分で変化すると考えて，それぞれ

M。∫十1∫／りM。r・M、f　＝（－！∫／り咋とした．

　この運動方程式は，剛体運動と質点運動を合わせて制御するこ

とを目指すため，両方の特性が求められるように表現している．

　剛体運動に関しては，その運動方程式に含まれる空力項を，迎

角と舵角に関して適宜線形化する．また，質点運動に関しては，

非線形な方程式とした．その他，飛しょう速度及び質量一定，舵

面の空力項への影響及び重力の影響を無視するといった仮定を

設けて，次の飛しょう体モデルの運動方程式が得られる．

　　アー（Zaゾ＋Zar）（θ一γ）一一一　Z，f　6f＋Z、，6r　　　（3．3．1）

e－（M　＋M　亘ブ　　αr）（θ一γ）＋M碕＋M、，6r

θ＝9

（3．3．2）

（3．3．3）

（3．3．4）

　入力は前翼操舵角入力δ／及び後翼操舵角入力戊の2入力とし，

状態量は経路角γ［rad］，ピッチレートq［rad／s］，姿勢角θ［rad］，重
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心座標z［m］とした・また，前翼操舵翼の配置は重心から前方，

後翼操舵翼は重心から後方とする．なお，一般に舵角角速度の制

限が考慮されているが，本研究では省略する．水平距離は，後に

定義する最適制御問題で使用しないために，省略している．

　ここで，制御入力に関する制限は後翼舵角入力と前翼舵角入力

を以下のとおりにする．

　　δ一1n≦ir≦破一　　　　　　　　　（3．35）
　　δ価n≦δf≦（Sfm・x　　　　　　　　　（3．3．6）

式（3・3・1）～（3・3・4）により，垂直面内の縦の動きを表現するピッチ

系の双翼操舵飛しょう体運動方程式が得られた．

z

・確

Fig．3．3．1　双翼i操舵飛しょう体の形状及び座標系の定義



3．3．3　サイドスラスタ搭載飛しょう体モデル
　次に・前翼に換わってサイドスラスタを配置した場合のサイド

スラスタ搭載飛しょう体の運動方程式を示す．前項と同様に鉛直

面内の縦の運動を考える．飛しょう体モデルの形状等と座標系の

定義をFig・3・3・2に示す．双翼操舵飛しょう体と同じ仮定を設け

て，次の飛しょう体モデルの運動方程式が得られる．

7・z。（θ一γ）＋z、δ。＋z，Ts

e　・Mα（θ一γ）＋M、δr＋M，Ts

　2＝㌃γ

　o＝9

ただし，Zτ＝9／Vm ，M，　・mgl，／1とする．

（3．3．7）

（3．3．8）

（3．3．9）

（3．3．10）

　入力はサイドスラスタ・後翼の操舵角入力Ts，δrの2入力とし，

状態量は経路角γ，姿勢角θ，ピッチレS・一一・・hトq，z座標の距離zと

した．また，サイドスラスタの配置は重心から前方，後翼操舵翼

は重心から後方とする．なお，一般に舵角角速度の制限が考慮さ

れているが，本研究では省略する．水平距離は，後に定義する最

適制御問題で使用しないために，省略している．ここで，制御入

力に関する制限は後翼舵角入力とスラスタ入力を以下のとおり
とする．

δ　≦δ≦δ
rmin　　r　　　　r　a　
T、mi。≦Ts≦T、m、x

（3．3．11）

（3．3．12）

式（3．3．7）～（3．3．10）により，垂直面内の縦の動きを表現するピッチ

系のサイドスラスタ搭載飛しょう体運動方程式が得られた．



Ts

Fig．3．3．1 サイドスラスタ搭載飛しょう体の

形状及び座標系の定義

56



3．4　飛しょう体の姿勢制御

3．4．1　概要
　一般論として，従来型の飛しょう体モデルと新しいモデルとの

比較を行う．具体的には，従来の後翼を操舵する飛しょう体モデ

ルと前翼及び後翼を操舵する双翼操舵飛しょう体モデルそして

サイドスラスタを前方に配置したサイドスラスタ搭載飛しょう

体モデルの3つのモデルにより比較検討する．そして，サイドス

ラスタ搭載飛しょう体モデルの有効性を確認する．

3．　4．　2　　制そ卸貝iJ

　3つのモデルを比較検討するために，比較的容易に設計できる
制御則として，最適レギュレータを用いた［58］［59］．

　可制御で線形な時不変システムが以下の式で表させるとき，

　　＊＝Ax（り＋Bu（t）　　　　　　　　　　（3・4・1）

ある評価関数を最小にする制御則が線形な状態フィードバック

制御則となるためには，評価関数を以下のようにする必要がある．

」－f［xt（りQx（り＋ρ㎡（t）Ru（り］dt （3．4．2）

ここで，記号等は以下のとおりである．

Q；制御目的の重み行列

R；制御入力の重み行列

ρ；制御入力の重み係数

x；n次元のベクトルで，状態変数

u；r次元のベクトルで，制御変数．

A：n×n行列

B：n×r行列
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式（3・4．2）を最小にする最適制御入力は，以下の式により与えられ

る．

ヰ）＝－Fx（り

（※F＝R’iBTp）

（3．4．3）

　ここで，PはRiccati方程式の正定対称行列であり，以下の式に
より表される．

PA＋ATp　一　PBR“－iBTp＋Q　・O （3．4．4）

　以上の方法を飛しょう体モデルに適用し，線形な状態フィード

バックにより，閉ルー一プ系を構成する制御系を構築しシミュレー

ションを行う．

3．4．3　重みの設定
　評価関数の重みは式（3．4．5）と（3．4．6）のように設定した．各種具

体的な値については，重みQは，飛しょう体の特性を考慮し，特

性の変動に影響が無い範囲で最大の誤差を考えて設定した．また

重みRはハードウエアの特性を考慮し，想定しうる最大値を設定

した．具体的な数値はTable　3．4．1，　Table　3．4．2に示す．

（3．45）

Rニ
mu㌣1／（墨

（3．4．6）

58



Tab亙e．3．4．1　重みQ，R

重み

e種値

Q R

γ　［rad］max

0．01745 一

9m、x［・ad／・］
0．09136 一

㌦［rad］ 0．01745 一

z　［m］max

1
一

δ　［rad］　rmax

一 0，349

万m叙［9］
一 4

Table　3．4．2空力微係数

空力微係数

Zαγ
7，536

M　αr 一157．754

Z砺 1，921

Mル 一78．877

Zα∫ ＝Z　αr

Zδ　∫

＝Z醇

Mδ　∫ 一（一一lf／lr）咋

M　α∫ 一G／L）庇
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3．5　シミュレーション結果

　ここでは，各種操舵方式を比較するために，3．4項で述べた

最適レギュレータを用いて制御系を設計してシミュレーション

を行う．シミュレーションは，z方向に飛しょう体を5m移動さ

せるために，入力として状態量zにステップ入力を加えた．その

入力をFig．3．5．2に示す．シミュレーションパターンは①後翼を

操舵する従来の空力操舵方式，②前翼・後翼を操舵する双翼操舵

方式による制御，③従来型＋サイドスラスタ方式による制御の3

通りの方法でシミュレーションを行った．最初に全ての飛しょう

条件は高度10，000ft，マツハ数2で一定の速度で飛しょうしてい

るとする．また，この時，評価関数の制御入力の重み係数ρは1

とし，サイドスラスタ及び前翼の配置は0．5mとした．この制御

系の概要をFig．3．5．1に示す．ミュレーションにおける飛しょう

速度はマッハ数2の一定とするため，この速度領域では，特性が

大きく変化するマッハ数1前後にないので無次元係数は一定とし

ても差し支えないと思われる．また，前翼と後翼を同時に操舵し

た場合の後翼への干渉等は考慮していない．

　Fig3．5．3より，後翼操舵方式では，後翼操舵方式の特徴である

逆操舵の影響により，いったん所望の方向と反対方向に移動して

いる・このため全体に立ち上がり時間および制定時間とも遅くな

っている・双翼操舵方式は，立ち上がり時に逆操舵が見られず，

立ち上がり時間と制定時間が短くなっているが，静定後にもこま

かな振動成分がみられる．これは前翼を配置したことにより固有

鯛麟⇔一一（Mar＋M。f）が1・・25 となり，配置する前の値

宇㊦印万＝12．56と比べて，小さくなっている． そのため復元力

が前翼を配置後に小さくなったために振動が残っているためで

ある．このため制定時間は短いものの，不安定な制御方式である

といえる．それに対して，サイドスラスタ方式は，立ち上がりに，

逆操舵は見られず，立ち上がり時間と制定時間が短く，安定した

制御性能を示していることがわかる．
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　Fig3・5・4に飛しょう速度をマッハ数3に上げて同様なシミュレ

ーションを行った．重み等の条件は同一である．飛しょう速度を

上げることは，空力操舵方式にとってはより条件が良くなり，サ

イドスラスタにとっては不利な条件である．この結果でもサイド

スラスタ方式は他の2っの方式よりも良好な結果が得られた．

Fig3．5．5及びFig3．5．6にマッハ数2の結果とマッハ数3の結果の

拡大した結果を示す．また，ここで，サイドスラスタ及び前翼の

配置を1．5mに変化させてシミュレ・一・・…ションを行った．その結果

をFig35．7に，その拡大図をFig3．5．8に示す．

　これらの結果から，サイドスラスタ方式は飛しょう体制御系設

計にとっては有効な方式であることが証明された．以降のこのサ

イドスラスタ方式により最適制御を行う．
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入力

最適ゲイン
制御対象
（飛しょう体）

出力
　γ，4，θ，z

Fig．3．5．1　制御系の概要
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Time［s］

Fig．3．5．2　入力特性
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Fig．3．5．3　応答特性（ρ＝1，マッハ数2）

官
言
8
5
．9

口

6

4

2

0

δ

r

δ＋δ

f　r
T＋δ
s　　r

一1 0

Time［s］

1 2

Fig．3．5．4　応答特性（ρ＝1，マッハ数3）
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Fig．3．5．5　応答特性（ρ＝1，マッハ数2）拡大図
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Fig．3．5．6　応答特性（ρ＝1，マッハ数3）拡大図
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　　Fig．3．5．7　応答特性

（ρ＝1，マッハ数2，配置1．5m）
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　　　　Fig．3．5．8　応答特性

（ρ＝1，マッハ数2，配置1．5m）拡大図
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第4章　実飛しよう体の最短時間移動問題

4．1　最適制御理論

4．1．1　最適化の意味
　はじめに，最適制御の最適化の意味について述べる．自然界に

存在するすべての物が，最適化の原理や法則に支配されていると

いう考えがある［60］．例えば，山や森やそれらを構成する樹木の

形までもが何らかの原理・法則に基づいて決定されているという

意味である．事実，最小ポテンシャルエネルギーの原理に基づく

力の釣り合い条件を満たすことで，それらの静的な力の場にある

ものの幾つかの形が決まっていると考えられ，そのようなものは

我々の周りには多い．

　ただこのような自然科学の法則に基づく事例だけではなく，最

適化と関連した事象は，実は人間社会において極めて多い．例え

ば，いかなる人も，その目的は種々異なるものであっても，それ

らを成し遂げるのに，常に“最小の犠牲の下で最大の効果を得よ

う”と考えている．今，A地点にいる人が，そこから遠く離れた

B地点へ出向き，仕事を終えて帰る計画をもっていたとすると．

その時，利用できる交通手段として自動車，列車及び航空機の3

種類のみとすると，その人は恐らく交通費や往復に要する時間な

どを考えてそれらの決定をするであろう．

　つまり，できるだけ安くて，速く往復可能な手段を選ぶことを

考える．自動車は安いが要する時間が極めて長く，また航空機は

速いがその費用が高いとき，これらのバランスを考えた結果とし

て列車を選択した場合，それがその人にとって最適な案であった

といえる．このように人が行動する場合，必ずといってよいほど

幾つかの案の中から最適なものを選択しなければならない事象

が生じる．最適化とは，このような人間行動の本質に由来する重

要な考え方であるいうことができる．

　このように最適化の概念は，人間とその周辺領域を含む幅広い

分野において必要なものである．Table　4．1．1に最適化を必要とす

る学問領域とその内容例を示す．このように最適化の概念は広い
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学問領域と関連している．そして特に工学との関連性が強いこと

がわかる．それは工学が基本的に人間社会に役立つものを創生す

る学問であり，そこには多くの選択と決定の作業を伴うからであ
る．

Table　4．1．1　最適化を必要とする学問領域とその内容例

応用例 理論例 最適化の内容例

政治・社会 各種政策などの決定

学・経済

気象 統計学 各種データの分析とそれに基づく

目的事象の推定

システム 制御工学 各種システムの最適制御
工学 航空・宇宙 航空機・ロケット等に関連した

工学 最適設計

電気・機械 各種電気機器や機械に関連した

工学 最適設計

土木・建築 港湾・道路・建築物などに関連

工学 した最適設計
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4．1．2　工学的設計と最適化
　工学の目的は人間社会に有益な機器，構造物あるいは各種の設

備ならびにそれらのシステム等を創生することである．そのため

の作業を工学的設計と呼ばれている．この工学的設計をいかなる

状況においても，設計者の勘や経験に頼るのではなく，少しでも

化学的に行うことが必要でとなる．このような科学的な最適化の

手段を用いることを前提とした設計方法を最適設計法と呼んで

いる．そしてそこで用いられる科学的な最適手法としては，歴史

的に見ると変分法に代表される古典的解析法から，線形計画法

（LP），動的計画法（DP）や最大原理（MP）に代表される数理計

画法への発展があった．しかしこれらの手法がどちらかといえば

解の厳密性に重点をおくため，それらによって解ける問題の範囲

も限定されていたのに対して，その厳密性は少々犠牲にしてもよ

り広い適応解を求めることに重点をおく，特殊な解法が近年登場

している．それらの代表として遺伝的アルゴリズム等があるが，

この分野では次々と新しい手法が提案されている．

4．1．3　最適化問題
　最適化問題は，一般に目的関数，制約条件及び設計変数から，

構成され，以下のように定式化される．

目的関数：f（X）→min

制約条件：島（x）≦O

　h、（x）：o

　xL≦X≦xU

（∫＝1一沈）

（k＝1～〃m’）

設計変数：x　・｛Xl，x2，＿，Xn｝T

（4．1．1）

（4．1．2）

（4．1．3）

（4．1．4）

（4．1．5）

このとき，問題は制約条件（4．1．2）～（4．1．4）を満足し，式（4．1．1）の

目的関数を最小にするような式（4．1．5）の設計変数の決定と定義

される．nは設計変数の数，　mは不等号制約条件式の数，　mtは等

号制約条件式の数である．式（4．1．4）は各設計変数の上下限に関す

る制約条件式であり，設計空間を限定する働きがあることから設

計制約条件ともいわれる．
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　上記の問題は，目的関数に（一）をかければ最大化問題となり，

また不等号制約条件に（一）をかければ不等号の向きを逆に考える

ことができるので，ごく一般的な定義と考えることができる．

　すべての最適化問題は，式（4．1．1）～（4．1．5）の形で表されること

ができる．

4．1．4　最適f剖そ卸とは

　最適制御理論は時間的に変動する動的システムに対する最適

な制御方法，政策，戦略を統一的に求めようとする理論である．

　システムへの入力として制御変数及びシステムの状態変数に

関する評価関数と制約条件を設定するところは通常の最適化問

題と同じであるが，制御変数，状態変数が時間関数であり，評価

関数が関数の関数である汎関数として定義される点に差がある．

最適制御理論は，Johann　Bernoulliが1696年に“重力のもとで質

店がある2点間を運動するとき，その所要時間が最短であるよう

な軌道はどのように定められるか”，という問題（最速降下線問

題）を提起したのが研究の起源であるといわれている．

　最適制御理論は，多入力・多出力の制御システムを時間領域上

で扱うことを可能とした現代制御理論を代表するものである．今

日，その応用範囲は多岐にわたっている．

4．1．5　最適制御問題
①　問題の定義

　この最適制御理論の中に，応用例として，最適レギュレータが

ある．これは，問題を比較的容易に解くことができる例である．

一般的にいえば，大きな「制御入力」を与えるほど「出力」を抑

えることができ，制御効果は大きい．しかしながら，大きな制御

入力を加えるにはそれなりのパワーが必要となり，無制限に大き

な「制御入力」を与えることが，必ずしも現実的が制御とはなら

ない．このようななかで，「制御入力」の大きさと制御効果との

バランスを考えることで，与えるべき，ふさわしい「制御入力」

を決定しようとするのが最適レギュレータの考え方である．しか

69



し・この方法の適用には大きな制約がある．制御対象の運動方程

式は線形，評価関数は2次形式でなければならない．現実的な問

題の大半は，運動方程式は非線形，評価関数は2次形式でない．

しかも通常は不等式の拘束条件が含まれている．本研究では現実

的な問題を扱い，数値的に解く．

　そのために，問題を条件付変分法によって定式化し，解をもと

める．ただし，変分法に適用するために，状態変数や制御入力が

連続で，変分が自由にとれることが仮定される．以下に典型的な

最適制御問題を説明する．

　状態方程式が次のように与えられているとする．

　　X＝f（x，u，り　　　　　　　　　　（4．1．6）

　ここで，tは独立変数，　xとuは，それぞれ，状態変数と制御変

数で，次のようなtに依存するn次元，m次元ベクトル，

xT iり一（Xl（t），x2（り，…，Xn（り）

uT it）　：（Ul（り，u、（リデ・・，Um（り）

fは次のようなn次元ベクトル関数であるとする．

　　fT（t）　：（fi・f、・…，f．）

さて，制御を行うt区間
　　t・≦t≦『ブ

において，次のようなスカラの評価関数

」（u）＝il［x（り・ぢ］＋ξL（x・・u・t）dt

（4．1．7）

（4．1．8）

（4．1．9）

（4．1．10）

（4．1．11）

を最小にするu（りを見出す問題を考える．ここで添字のfは最終

（fina1）の意味である．

　さしあたり初期時刻to及び状態量の初期値x（to）は，それぞれ，

次のように与えられているものとする．

　　x（t。）＝x。，　　t。：既知　　　　　　（4．1．12）

一方・終端時刻tf及び終端状態量x（tf）にはいろいろな場合が考え
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　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　勉
られる・まずτブが与えられる（あるいは指定される）場合と，自

由な場合とに大別される．前者を終端時間固定の問題，後者を終

端自由の問題と呼んで区別する．後者の特別な場合として
　　φ　：O，L＝＝1，」＝『ブーτo　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（4．1．13）

がある．これは制御に要する時間を最小にする問題で，最短時間

問題と呼ばれる．

次に終端状態量x（tf）にっいても，いろいろの場合が考えられる．

まず， x（tf）がすべて自由で，全く制限を受けない場合がある．逆

にx（tf）がすべて特定の値に指定される場合もある．両者の中間に

は終端状態量のいくつかが特定の値に指定され，残りの状態量は

自由とする場合がある．

さらに終端で状態量を指定する場合，それが特定の値でなく，一

般にベクトルの代数方程式

y［x（め，τ∫］一・ （4．1．14）

の型であることがある．例えば航空機を移動する目標に誘導する

場合がこれにあたる．

　本研究は，この終端で状態量を指定する最短時間問題により問

題を数値的に解いていく．

②必要条件

　制御入力の大きさが拘束された場合，正統的解法はポントリャ

ーギン（Pontryagin）の原理を用いる．その典型例としてバン・バン

（Bang－Bang）制御がある．この原理は，制御入力uに式（4．1．15）の

不等式拘束条件がある場合の必要条件は，uが制限区間内で定義

された区分的に連続な関数で，有次元ユークリッド空間における

閉領域Ω内の値をとる場合，最適なuはハミルトニアンHを最小

にするというものである．

　　C（u，t）≦0　　　　　　　　　　　（4・1・15）
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　具体的にバン・バン制御に適用し説明する．運動方程式と初期

条件が以下で表されているとする．

　　文＝F（りx＋9（t）u　　　　　　　　　（4．1．16）
　　x（to）＝xo　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（4．1．17）

制御変数μがスカラで，その大きさが以下のように制限されてい

る系があるとする．

　　－Umin≦u≦Umax　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（4．1．18）

このとき

　　x（tf）一　o　　　　　　　　　　（4．1．19）

を最短時間で実現する制御則u（t）を導く．

　停留すべき評価関数は終端時間tfで次式のように表される．

　　」－tf一玲　　　　　　（4・1・2・）

すなわち評価関数は，φ＝0で被積分項がL＝1の場合である．よっ

て，ハミルトニアンは，随伴変数をλとすれば次式となる．
　　H＝1＋ズ（Fx＋9∋

随伴変数λの微分方程式は，次のようになる．
　　i．T　。　＿AJ’IF

（4．1．21）

（4．1．22）

状態量及び随伴変数の終端条件及は以下のようになる．
　　y＝（Xl，x、，…，Xn）

　　x（tf）＝v

vを決定する条件は式（4．1．19）である．

（4．1．23）

（4．1．24）

最適な入力u（’）は，ポントリャーギンの原理によれば，u（りはHを

最小にする．したがって，次式のように表される．

　　μθ一｛竃1翻　　　（4・1・25）

ここで，λTgは切換関数と呼ばれる．
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4．2　飛しょう体の最短時間問題

4．2．1　最短時間問題の定義
　本研究では，終末誘導における短時間の経路変更問題を対象と

している・本項では，従来のオープンループでの最短時間経路変

更問題を解き最適入力を求める．その制御系のブロック線図を

Fig・4・2・1に示す．この図中のうち最適入力を数値的に求める．問

題の詳細は，直進していた飛しょう体をz方向へ最短時間で経路

を変更するマヌーバである．Fig．4．2．2にその概要を示す．3章の

飛しょう体運動方程式と初期条件及び各種制約条件で定義され

るシステムにおいて，最短時間で状態変数を指定の条件に導く最

適解を見出す．

　初期条件と終端条件を以下に定義する．
　　γ（0）＝9（0）一θ（0），z（0）＝Z。　　　　　　　（4．2．1）

γ（lf）　・9（tf）・z（tf）・θ（tf）　・o
（4．2．2）

ただし，tfは終端時間である．最短時間問題であるから，評価関

数は次式で定義する．

」一 （4．2．3）

これにより・式（3・3・7）一（3・3・10）の運動方程式と式（3．3．11）（3．3．12）

の拘束条件を満たし，式（4．2．3）を最小とするスラスタ推力Tsと操

舵翼舵角δ，を求める問題として定義された．

4．2．2最適解の必要条件
　数値的に解を求める前に最適制御理論で導かれる必要条件を

示す・まず，Hamiltonianは随伴変数λをμを導入して，次式で定
義される［61］［62］．

　　H・L＋λTf＋μτC　　　　　　　　　（4．2．4）
Lは式（4．2．3）の被積分関数，fは式（3．3．7）一（3．3．10）の状態方程式の

右辺，Cは式（3．3．11）（3．3．12）の不等式拘束条件をC≦0と記述した

ときの関数である．
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　　C一麗：無　　　　（4・2・5）

具体的にサイドスラスタ搭載飛しょう体の場合，Hamiltonianは

以下である．

H－1＋λ1（Z。（θ一γ）＋Z、6＋Z，T，）

　＋x、（M。（θ一γ）＋M、δr＋M己）

　＋λ，㍗＋λ49

　＋角（房一努＿）＋μ、（㍗一綱

（4．2．6）

これを用いれば，必要条件から次式が導かれる．

　　∂H／∂δr＝λ1Z，＋X、M、＋2角δ。－0　　　　　　（4．2．7）

　　∂H／∂T，　・＝　XIZT＋λ2MT＋2pa2Tsニ0　　　　　（4．2．8）

不等式拘束条件にかかる随伴変数μ、は，拘束条件が境界（C，　＝o）

の時はμ、＞0であり，その他（C，＜0）の時μ、－0である．これより，

以下の切換関数を定義する．

　　σ・－iiZ・＋X、M、　　　　　　　　　　（4．2．9）

　　σ・＝λ1Z・＋X・MT　　　　　　　　　　（4．2．10）

このとき最適入力は以下となる．．

6r一

工一

（4．2．11）

（4．2．12）

δ，i。t，　T。i。，は中間の入力であり，切換関19t　a，が有限時間の間に0を

維持するときに得られる特異入力である．
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随伴変数の微分方程式は次式で与えられる．
　λ・一一∂H／∂γ一x，z。＋x，M．　一一　x，酩1

　x，＝一∂H／∂4＝一λ、

　λ3＝一∂H／∂z＝O

　X・＝一∂H／∂θ　・一一λ，Z。一λ、M、

（4．2．13）

（4．2．14）

（4．2．15）

（4．2．16）

式（4・2・15）よりλ3は定数であることがわかる．従って，次式が導か

れる．

　　λ3＝V3

ただし，v3は未定乗数である．

（4．2．17）

　最適解に特異入力が存在するかについて調べる．特異入力の判

定には一般化されたLegendre－Clebsch条件［59］がよく用いられる．

一般化されたLegendre－Clebsch条件は入力をuとすれば次式であ
る．

旦
∂u

援〔笥
≦0 （4．2．18）

最適解が特異入力を用いる区間では，この不等式を満たす必要が
ある．本稿で扱う問題の場合，式（4．2．9）と（4．2．10）より∂H／∂uに含

まれる変数は随伴変数のみである．一方，式（4．2．13）一（4．2．16）

の随伴変数の微分方程式も変数は随伴変数のみであり，状態変数

も入力変数も含まれていない．式（4．2．18）の時間による2階微分に

は入力変数が含まれないことになる．従って，式（4．2．18）は常に等

号が成立することが導かれる．対象とするシステムは，特異入力

を使用する可能性がある．

　特異入力の存在について更に検証を重ねる．切換関数が0を維

持した時に特異入力が現れる．その区間で切換関数の時間微分は

0となる．切換関数を時間で微分して，随伴変数の微分方程式を

代入すれば・時間微分が求められる．操舵翼舵角の場合は，式

（4・2・9）を微分し・随伴変数の微分方程式を代入する操作を繰返す

と以下の結果を得る．

　　d，　＝Z。Z・λ1＋Z・M。X・一㌃Z、X、－M、X、－O　　　　（4．2．19）
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　　d1　＝Z。Mδλ，＋M。Mδλ2

　　＋（Zμ⊂Zμ。）λ4＝0

さらに，時間微分を繰返すと次式を得る．
　　巧＝（ZδMα一ZαMδ）レニλ3＝0

（4．2．20）

（4．2．21）

式（4．2．21）はλ3＝0の時に成立し，その時に特異入力が存在する．

しかし，式（4．2．21）に含まれるλ3は，式（4．2．17）が示すように定数

である・そして，式（4．2．17）に示されるv3はzの終端拘束条件にか

かる未定乗数であり，終端拘束が無い場合にv3　・Oが成立する．　z

に終端拘束条件が無ければ，他の状態変数は全て初期値と終端値

が等しいので，最適解は初期状態が終端となった場合である．初

期条件が終端と異なる場合は，式（4．2．21）が成立せず，特異入力

が存在しないことになる．従って，特異入力の存在の可能性はあ

るが，特異入力の状態の維持はできないといえる．サイドスラス

タ推力も同様の結論が導かれ，本稿で扱う最短時間問題は，

Bang－bang入力が最適解といえる．

　最適入力

最適

出力

Fig．4．2．1　制御系の概要

z

Fig．4．2．2　最短軌道変更問題の概要
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4．3　シミュレ・・・…一ション結果

　ここでは，前項で示した最短時間問題を数値的に解き，最適入

力を求め特異入力の有無を確認する．本研究では，具体的には

SCGRA［63］を用いた．　SCGRAを用いるための問題の定義等を以下順

に説明する．

　問題の定義として，運動方程式や拘束条件並びに評価関数を以

下のように示す．

緩一∫圃・x（・）－x・・［ψ（x・P）］1－・　　（4・3・1）

　S（x，u，P）＝O（0≦t≦1）　　　　　　　　（4・3・2）

」一［φ（x，P）］i＋f，’L（x，u，P）dt　　　　　（4・3・3）

必要条件を求めるにあたり，ハミルトニアンを以下のようにする．

　H＝L＋λTf＋ρTs，　G＝φ＋〃Tψ

この式より必要条件は以下のようになる．

誓一・・U一蔭一票・器1＋愕ぽ・

（4．3．4）

ズ（1）一誓、

　　（4．3．5）

　計算精度は拘束条件と最適性の，誤差で示す．拘束条件と最適性

の誤差は式（4．3．6）と（4．3．7）のように表される・本項では誤差が

10“10である．

P－
?B’

it’一
注蛛{f，’llsl＠‘＋［llψ1　

ト＋f，’llx’＋f。1

（4．3．6）

　　2一鵬多　　票繊＋器1＋曙血＋ズー芸，

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（4．3．7）

　また，この数値最適化アルゴリズムはある任意の関数や境界条

件等を初期仮定解として与え，その仮定解の評価関数を運動方程

式や保存則等の拘束条件下で停留させることにより得られる・

　シミュレーション条件は，高度10，000ft，マッハ数2で飛行

する飛しょう体の初ra　z座標を10mとした．全長3mの飛しょう

体の重心から0．5m前方にサイドスラスタを配置し，ハードウエ
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アの特性及び飛行特性を考慮した入力の最大値は，サイドスラス

タが49を発生できる推力，操舵翼舵角は20degとした．まず例

として，初期値Z。が10mの場合のシミュレーション結果を
Fig．4．3．1～Fig4．3．3に示す．　Fig．4．3．1から入力はスラスタ及びi操

舵翼舵角ともほぼBang－bang入力になっていることがわかる．

Fig．4．3．2に最適解のz座標を示す．飛しょう体特有の逆応答がほ

とんど無く，安定した良好な特性が得られた．その時の，状態変

数をFig．4．3．3に示す．比較的変動も小さく良好な結果といえる．

入力と切i換関数の関係をFig．4．3．4とFig．4．3．5に示す．操舵翼舵

角に関しては，入力が切換わる時と切換関数が零を切るタイミン

グは合致していることがわかる．スラスタ推力に関しても，明確

ではないものの，同様なことがいえる．ここで，Fig．4．3．6～

Fig．4．3．8に他の初期条件での入力特性を示す．この結果から入力

は，Fig．4．3．6ではBang－bang入力になっている．　Fig．4．3．7及び

Fig．4．3．8は中間の入力が見られるが，これは計算誤差によるもの

である．これらの結果から特異入力は存在しないことが確認され

た．Fig．4．3．9は異なる初期z座標から開始した最適解のz座標で

ある．最適解のz座標は，初期にわずかに増加しており，単調減

少ではないことが確認できる．Fig．4．3．10に設計点毎の終端時間

の関係を示す．

　これらの結果から，本項の最適制御手法により，最適解の必要

条件を満たす特異入力の維持が不可能であることが確認できた。

それに伴いBang－bang入力が最適解であることが導かれた。
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第5章　多数設計点を用いた実時間最適誘導制御則

5．1　多数設計点設計の概要

　前章での最適解は，繰り返し計算を行い，時間の関数として最

適入力を求めたものである．異なる境界条件には新しく計算が必

要となり，実装に適していない．

　本研究で想定している飛しょう体の最適制御系設計は，飛しょ

う体を想定したオンライン誘導制御系設計である．想定している

実飛しょう体は，機動性の高い目標に対処するため短時間での広

範囲のマヌーバが必要である．そのためには短時間での広範囲の

最適計算が必要である．それ故に，前章までの繰り返し最適計算

では対処できない．

　そこで，本章では多数の境界条件を同時最適化する多数設計点

による誘導則の設計手法を提案する，過去に上野［64］は航空機の

最短時間をフィードバック誘導則により解いている．それは，終

端まで単調増加する状態変数が存在し，最適入力は滑らかに変化

する系に対して誘導則が設計されている．しかし，本研究で扱う

制御対象は単調増加する状態変数は存在せず，入力もBang－bang

入力である点が異なる．

　同時最適計算の概要はFig．5．1．1に示す．　Fig．5．1．1は縦軸につ

いては初期設計点，横軸はx方向の距離を示している．これは初

期設計点ZOIまたはZ。2から，所望の地点に最短時間でマヌーバを

行うというものである．例えばZo1からx軸ヘプnットしているラ

インが一つの設計モデルを最適計算した結果を表している．つま

り，この一つ一つのラインが，前章で求めた最適計算結果である．

　それに対して本章での設計手法は，Fig．5．1．1に示すラインでの

設計点を一つ一つ繰り返し最適計算するものでなく，複数の設計

点を共通の誘導則を求めて同時に最適計算するものである．
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Fig．5．1．1　多数設計点最適設計の概要
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5．2　最短時間問題への適用

　提案する設計手法は，複数の設計点で最適計算をすることによ

り切i換関数をフィードバックで生成することを特徴とする．これ

により切換関数が初期条件に対して連続的に変化する傾向を利

用し，Bang－bang入力の切換回数の変化も柔軟に対応できる．

Fig．5．2．1に新しい手法による制御系の概要を示す．Fig．5．2．1の制

御系のうち，フィードフォワード項σ。iと状態変数のフィードバッ

ク項kiを複数の境界条件で同時に最適計算することにより求め

る・この求めたσ。iとk，により，一つの共通の切換関数を生成する．

この切換関数を用いることにより，最適計算されていない設計点

の計算が可能となる．以下に提案する誘導制御則の詳細を述べる．

　切換関数σ∫は，時間の関数で与えられるフィードフォワード項

と状態変数のフィードバック項の和で与えるとする．状態変数を

xとすれば，誘導則を次式で与える．

σ、＝σ。1＋k，x （5．2．1）

σo、がフィードフォワード項であり，k，がフィードバックゲインで

ある．添え字iはサイドスラスタと操舵翼舵角を区別している．

ここで，r＝1の時は，操舵翼舵角を示し，∫＝2の時は，サイドス

ラスタを示す．また，境界条件により終端時間がことなるため，

σ。iを時間の関数で記述するには無理がある．そのために，推定さ

れる終端時間で割った無時限時間の関数として次のように定義
する．

σ。1一σ。N（ψ∫）一σ。N（T）
（5．2．2）

推定終端時間は，次式の初期z座標の一次関数で与える．

（tf）、＝af（Z・）、＋々∫
（5．2．3）

ここで，α戸bfは1次近似式の係数である．

添え字ノは設計点を区別している．これにより，提案する誘導則
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の切換関数はオンラインで求めることができる．

　ここで，求められた切換関数から，式（4．2．11）（4．2．12）のスイッ

チング関数を用いれば入力が求められる．複数の設計点を設定し，

同時に最適化すれば，フィードバックゲイン等が数値的に求めら

れる．ところが，スイッチング関数は切換関数の変化に対する感

度が無い領域が存在する．そのために最適化計算が容易に実行で

きない欠点がある．本提案では，この問題点を解決するために
tan－1関数を使用する．すなわち，式（4．2．11）（4．2．12）を次式で近似

することを行う．

6，　＝：6rmax（2／π）tan”’　al

Ts＝　T、　max（2／7「）tan－1σ2

（5．2．4）

（5．2．5）

　ここで，この誘導則が成立つためのハードウエアとしてのサイ

ドスラスタは，第3章で述べられている非インパルス型である比

例制御型サイドスラスタでしか実現できない．この誘導則では極

めて高精度な制御性能が要求されるためである．通常の液体式の

OI1・Off型では，制御精度が悪すぎで実現できない．このために

本研究では，ハードウエアとしてのサイドスラスタは比例制御型

を使用することを想定している．

　以上をまとめると，誘導則の設計には以下に示す最適制御問題

を解くことになる．2モデルを使用した例として説明する．状態

方程式は式（3．3．7）・・（3．3．10）を2組に増やした次式の方程式になる．

〔：〕＝〔搬；〕
（5．2．6）

各状態変数の初期条件は異なる．

x1（0）一（γ1（0），91（0），zl（0），Oi（0））T－（O，　O，　Z。、，O）T
（5．2．7）

x、（・）一（γ、（・），9，（・），z、（・），e，（・））T　・・（・，・，Z，、，・）T
（5．2．8）
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それぞれの入力は式（5．2．1）一（5．2．5）を用いて計算される．終端条件

はz座標のみにあたえられる．

Zl（（り1）一い・（（τの一・
（5．2．9）

　ここで，複数の境界条件に同一誘導則を適用すると，終端状態

量を全て指定することに無理が生じ，終端時間が長くなることが

予想される．従って，本研究ではz座標のみを指定し，他の状態

変数はペナルティ関数として終端誤差の最小化を狙った．

評価関数は，終端時間と状態変数の終端誤差で定義する．

」一
ﾌ（tf）膓＋ρ［（Y」／γ0）2＋（9J／q・）2＋（e，／θ・）2］（tf）J

（5．2．10）

　ここで，ρ＝1とし，1，g，θは基準値であり，γ，θは1［rad］とし，
　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　0　　0　　　　　　　　　0　　0　0
90は1［rad／s］とした．

この評価関数を最小化するフィードバックゲインk，と終端時間推

定式の係ISt　afとbf，及び，フィードフォワード関数σ。、を数値的に

求めることで誘導則が設計できる．

　　　↑

（めrα∫（z・）ノ＋ゐノ

〈ggil・g・i“i

終端状態

］Fig．5．2．1　新しい手法による制御系の概要
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5．3　設計例
　本項では，新たに提案した手法をサイドスラスタ搭載飛しょう

体モデルに適応し，各種シミュレーションを行い，本手法の妥当

性を検証する．設計された誘導則の性能をみるためにz座標の終

端誤差と状態変数の終端誤差の2種類の誤差で評価した．その状

態変数の終端誤差は次式で定義する．本項では，式（4．3．6）と

（4．3．7）のように表される拘束条件と最適性の誤差は10”7である．

Sf一
ﾌρ［醐＋（耐＋（e・／e・　）2］（肪

（5．3．1）

　ここで，ρ，γ，q，θは式（5．1．9）と同様に定義した．
　　　　　　0　　0　　0

　例として設計点が5mと10mの場合で最適計算した結果を
Fig．5．3．1－Fig．5．3．10に示す．まずFig．5．3．1に示すとおり，操舵翼

舵角は，Bang－bang入力に近い形で印加されていることがわかる・

完全にBang－bang入力になっていなのは，入力をtan－1で近似した

ためである．また，Fig．5．3．2からスラスタ推力も同様にBang－bang

入力に近い形で印加されていることがわかる．完全にBang－bang

入力になっていなのは，入力をtan－1で近似したためである．次に

同時最適計算した共通のフィードフォワード項とフィードバッ

クゲインをFig．5．3．3とTable　5．3．1に示す．このフィードフォワ

ード項とフィードバックゲインにより切換関数が求められる．切

換関数と入力特性の関係を見てみる．操舵翼舵角に関するものを

Fig．5．3．4に示し，スラスタ推力に関するものをFig．5．3．5に示す．

Fig．5．3．4は，上段に入力特性，下段に切換関数を示している．こ

の図から切換関数が0を切る時刻と入力が0を切る時刻が一致し

ていることがわかる．Fig5．3．5も同様に上段に入力特性，下段に

切換関数を示している．この図からも，切換関数が0を切る時刻

と入力が0を切る時刻が一致していることがわかる．このことか

ら，前項で示された切換関数の妥当性が確認できた．

　Fig．5．3．6にz座標の変化を示す．この結果から，終端において
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誤差がほとんど無いことがわかり良好な特性が得られた．
Fig．5．3．7に設計点が5mの状態変数の変化を示す．状態変数の変

化は，終端において経路角と迎角及び姿勢角にやや誤差が生じて

いるものの，±5°以内に収まっている．ピッチレートについて

は誤差が無いことから，よく制御されているがことがわかる．次

に，設計点が10mの状態変数の変化をFig5．3．8に示す．設計点

が5mの場合と比べると，マヌーバが大きくなっていることによ

り，変動がやや大きくなっている．終端における経路角と迎角の

誤差は少し大きくなっているが，姿勢角はさらに誤差が少なくな

っている．ピッチレートにおいては，5mの場合と同様に誤差が

無く良好な結果であると言える．

　次に複数の条件でのz座標の誤差と状態変数の終端誤差を
Fig．5．3．9とFig．5．3．10に示す．この結果から，　z座標の終端誤差

は，設計点の区間から離れるにつれて誤差が大きくなるものの，

設計点区間では誤差が少なく，設計点はほぼ誤差が無いことがわ

かる．状態変数の終端誤差についても，設計点区間から離れると

誤差が大きくなるが，設計点区間は誤差が極めて少ないことがわ

かる．これらの結果かから，複数条件でのオンラインでの最適化

が可能となることがわかった．このことから本手法の妥当性を有

することが確認された．
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Table　5．3．1　フィードバックゲイン

　　　（設計点5m，10m）

状態変数
　　操舵翼舵角の

tィードバックゲイン

　　　スラスタの

tィードバックゲイン
γ［rad］ 1．32357 0．19462

4［rad／s］ 一〇．96303 1．90841

θ［rad］ 0．98039 一〇．20147

。［m］ 一〇．24622 一〇．38451
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第6章　広域オンライン誘導制御系の提案

6．1　誘導則の概要

6．1．1　多数設計点による誘導則の改良

　前章までの多数設計点を用いた誘導制御則により最適計算が

できることが可能となり，広域オンライン誘導制御系設計の可能

性があることがわかった．しかしながら，前章の誘導則は設計点

近傍及び設計点区間内では良好な最適計算結果を得ることがで

きた．しかし，その区間を離れると，誤差が大きくなり必ずしも

広域オンライン化に適しているとは言えない．そこで，本章では，

より広域オンライン化に適した誘導制御系の提案を行い，各種シ

ミュレーションによりその妥当性を検証する．

　前章の多数設計点を同時に最適化する手法の一部を改良する

ことを考える．4章の手法で求められた単一モデルでの最適計算

による終端時間と5章の手法による終端時間との関係はFig．

6．1．1のとおりである．この図より，終端時間を1次式で近似し

広域領域の最適計算をすると，単一モデルでの最適計算から離れ

る傾向にある．このことが，誤差が大きくなり広域領域の誘導制

御系設計に適さないことである推測される．それ故に，まず，こ

の終端時間の推定を一次近似から変更する．本誘導則で計算した

Fig6・1・1の結果から，一次式で近似するよりも平方根で近似した

方が，単一モデル結果に近い値が得られると推測される．このこ

とから終端時間の推定式（第5章の式（5．1．2））を次のように改良

する．

（tf）、・・　Ai（再）、．＋A2
（6．1．1）

この推定式を用いて誘導則を構築する．以降の計算は，この誘導

則で行う．まず，設計点を5mと10mで最適計算を行う．その結
果をFig．6．1．2からFig．6．1．4へ示す．　Fig．6．1．2より入力特性は前

章の手法より，入力の形が崩れていることからBang－Bang入力と
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は言いがたい特性になっていることがわかる．これは，計算精度

の劣化による計算誤差によると推測される．しかしながら，

Fig．6．1．3より，第4章の単一モデルによる最適計算結果Fig4．3．2

と比べると，ほとんど同じような結果になっていることがわかる．

Fig．6．1．4より，終端誤差は第5章のFig．5．3．8と比べると誤差が

小さい領域が広がっており，最適計算が改善されていることがわ

かる．このことから，多数設計点の誘導則を一部修正したことに

より，入力特性が歪になるものの，最適計算は自体は改善され良

好な結果が得られた．これにより，より実飛しょう体に適用でき

る広域領域の最適化の可能性が得られた．
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6．1．2　本提案の手法の概要
　前項での手法により良好な結果が得られたものの，実飛しょう

体の誘導制御系広域オンライン化には次の点が必要である．それ

は，広域でより少ない終端誤差である同時最適化である．

　本章では第5章までの手法を修正した誘導則を用いて実飛し

ょう体のための誘導則を提案する．これは，任意に設定した設計

区間による誘導則を組み合わせるのである．具体的にその誘導則

は次の二つの方法であり，以降この2つの方法により検証する．

1）設計区間と接続区間を接続する連続係数変化による誘導則a

2）連続接続区間による誘導則b

以降に，この二つの方法の詳細を説明する．

1）設計区間と接続区間を接続する連続係数変化による誘導則a

　本手法の概要をFig．6．1．5に示す．この手法は設計区間と接続区

間を接続して一つの誘導則を作るというものである．

　ここで，各種記号等は以下のとおりである．

d；設計点の間隔

設計区間；二つの設計点の間

i接続区間；二つの設計区間の間

n；は接続区間の番号

nmax；nの最大値
Dm。x；＝（nm、x＋1）d

Dmax；設計点の最大値

　Dmaxは任意の値であり，以降のシミュレーションでは20［m］で

ある．最適計算はd［m］からD．．　［m］まで行う．

　次から，σ。，とk，の定義を詳細に説明する．

100



ki

σoi

0

　●　；設計点

■；設計区間

口；接続区間

Fig．6，1．5誘導則aの概要

　ここで，各々d［m］間隔で最適計算をするとき，式（5．1．1）で示さ

れるk，は次のように定義される．

（6．1．2）

a．（・＋1）d－・Ze，　b．Z・一・d

　　d　　　　　　　　d

Zoがdよりも小さいときは，　kiはk、（d．2d）とする．そしてZoがDmaxより

も大きいときは，婦ま㌔㎜四㎜）とする．
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次に，σ。，は同様に以下のとおりに定義する．

σ。、（nd，、。＋1）、）（t）（nd≦Z・≦（n＋1）d　n；奇数）

σ。、（り＝

　　a×σ。、（（　1）d，。d）（り＋b・σ。i（（n＋1）d，（n＋、）、）（t）

　　　　　　　（nd≦ZO≦（n＋1）d　n；イ禺数）

α＝（・＋1）d－Z・，b＝Z・－nd

d d

（6．1．3）

Zoがdよりも小さいときは，σ。i（りはσ。i（d，2d）（‘）とする．そしてZoが

Dmaxよりも大きいときは，σOi（t）はσ。i（nmaxd，Dm、x）（りとする．

　ここで，tfは次のように定義する．

方願＋A，（d＜z。≦D．．，z㌦；）

　　　　A，（nd，（。．1）、，　　　（nd≦Z・≦（n＋1）d　n；奇数）

4＝a×4（（，－1）、，。d）＋b×4（（。＋1）d，（n＋，）、）

　　　　　　　　　（nd≦Z。≦（n＋1）dn；偶数）

（6．1．4）

α＝（n＋1）d－－Z・，6一る一nd

d d

Z。がdよりも小さいときは，初期誤差が0の時に終端時間も0で

あるために，式（6．1．1）に示されるA2は使われない．そしてA，は

A，（d，2d）である．ZoがDm、xよりも大きいときは，　A，はA，（。m欲d馬∋である．
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2）連続接続区間による誘導則b

　本手法は設計区間を連続して組みあせて一つの誘導則にする
ものである．その概要をFig．6．1．6に示す．縦軸は式（5．1．1）のσ。1とk，

のを表し，横軸は初期値Zoを示している．

　ここで，各種記号等は以下のとおりである．

d；設計点の間隔

設計区間；二つの設計点の間の区間

n；は接続区間の番号
nm、x；nの最大値
Dmax；＝（nm、x＋1）d‘

Dmax；設計点の最大値

　Dmaxは任意の値であり，以降のシミュレーションでは20［m］で

ある．最適計算はd［m］からDm．　［m］まで行う．

　次から，σ。iとk，の定義を詳細に説明する．

　式（5．1．1）で示されるk，は次のように定義される．

k，・，，　k，（nd，（n＋1）d）　（nd≦Zo≦（n＋1）d　　n；1≦n≦nmax） （6．1．5）

Z。がdよりも小さいときは，k，はk，（d，2d）とする．そしてZoがDmaxより

も大きいときは，kiは脇刷。mx）とする．

　次に，σ。、は同様に以下のとおりに定義する．

砺、（t）　・a。i（．、，（。＋1）、）（t）（nd≦Z。≦（・＋1）dn；1≦・≦n＿） （6．1．6）

Z。がdよりも小さいときは，σ。1（t）はσOi（d，2d）（t）とする．そしてZ。が

Dmaxよりも大きいときは，σo，（t）はσOi（nm、xd，Dmax　）　（t）とする．
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ここで，tfは次のように定義する．

な漂＋A，（d＜z。＜に，閲

　　4＝｛4（nd，（n＋1）、）（nd≦Z。≦（n＋1）d　n；1≦n≦n＿）

（6．1．7）

Z。がdよりも小さいときは，初期誤差が0の時は終端時間も0で

あるために，式（6．1．1）に示されるA2は使われない．そしてA，は

A，（d，2d）である．ZoがDm。xよりも大きいときは，4はA，（。m脳dρm∋である．

ki

σ0∫

0

　　　n；nmax

　⑧　；設計点

■■；設計区間

Fig．6．1．6誘導則bの概要
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6．2　設計例

6．2．1　誘導則a
　ここでは，まず本提案の誘導則による設計例として，設計点の

間隔を2mで設計した結果を示す．初めに，スラスタ推力による

状態変数zのフィードバックゲインをFig6．2．1に示す．　Fig6．2．1

より，フィードバックゲインは連続的に変化していることがわか

る．z方向の終端誤差をFig．6．2．2に示す．この結果から，広域領

域の最適計算ができることがわかった．しかしながら，接続区間

において，誤差が大きくなっていることがわかる．終端の状態変

数のうち姿勢角θと経路角γをFig．6．2．3に示す．ここでも接続区

間において，誤差が大きくなっていることがわかる．

　これらのことより，広域オンラインの可能性はあるが，接続区

間での誤差が大きく，まだ実飛しょう体への適用には不利である

といえる．
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6　．　2．　2　　　誘導貝ijb

　ここでも，まず本提案の誘導則による設計例として，設計点の

間隔を2mで設計した結果を示す．初めに，スラスタ推力による

状態変数zのフィードバックゲインをFig6．2．4に示す．　Fig6．2．4

より，フィードバックゲインは階段上に変化して，連続的に変化

していないことがわかる．z方向の終端誤差をFig．6．2．5に示す．

この結果からも，広域領域の最適計算ができることがわかった．

そして，すべての領域で誤差が小さくなっており，Fig．6．2．2より

も誤差の変動幅が半分以下になっていることがわかる．終端の状

態変数のうち姿勢角θと経路角γをFig．6．2．6に示す．ここでも

Fig．6．2．3と比べるとかなり誤差は小さくなっていることがわか

る．

　これらのことより，広域オンラインの可能性があり，誤差が小

さく，実飛しょう体への適用には有利であるといえる．
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6．3　シミュレーション結果
　前項までで，誘導則bの方が，より実飛しょう体への誘導制御

系設計への適用に有利であることが導かれた．ここでは，誘導則

bを用いて，設計点の間隔dを3［m］，5［m］と変化させた場合にお

ける特性をみることにより，設計点の間隔の影響を検証する．

　dが3［m］と5［m］の場合の終端誤差と状態変数のうち姿勢角と

経路角のシミュレーション結果をFig．6．3．1－Fig．6．3．4に示す．そ

れらの結果から，終端誤差および状態変数共，設計点の間隔が大

きくなると変動が大きくなる傾向が見られる．終端誤差について，

dが2［m］と3［m］および5［m］の場合に関係をFig．6．3．5に示す．こ

れらの結果から設計点の間隔は2［m］の場合が誤差が少なく良好

な特性であるといえる．

　ここで，設計点の間隔は2［m］の場合において，単一モデルでの

最適計算による終端時間と本提案の手法による終端時間との関

係をFig．6．3．6に示す．この結果から，本手法による最適計算に

よる終端時間と単一モデルの終端時間はほとんど一一一　skしている

といえる．

　これらのことから，本手法の妥当性が確認できた．そして，誤

差が少なく実飛しょう体への適用可能な広域オンライン誘導制

御系の設計ができるといえる．
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第7章　結　論

　従来の後翼を操舵する従来の空力操舵方式では，操舵から揚力

発生までは一定の遅れが生じ応答性が悪い．また，制御する系の

性質が非最小位相系であるためであり，固有不安定であり，ロバ

スト性の高い制御手法が適用できないという問題がある．このた

め将来に予想されている高機動・高応答な目標に対して，従来の

方式では対処できないことがわかっている．この対処の考察とし

ては，広範囲でのマヌーバを瞬時に行う必要があると思われる．

しかし，過去から様々な形で飛しょう体に関する研究は行われて

いるが，十分な議論がなされていない．このような背景に基づき

づき，ハードウエアとして空力操舵に換わるものを検証した．そ

してソフトエアとして，実飛しょう体にも実装可能なロバスト性

の高い実時間最適誘導制御手法を提案した．これらを組み合わせ

て新たな飛しょう体誘導制御系を構築し，数値計算により確認し

た．これらの結果を踏まえ，以下のような結論を得た．

（1）サイドスラスタ方式の有効性

　サイドスラスタ方式は応答性や安全性等に優れていることが

定性的に知られていた．このような背景により，本研究では，ハ

ードウエアとして，従来型の空力操舵方式と比較検討した．それ

は，一般的な最適制御則である最適レギュレータを用いた．その

結果，サイドスラスタ方式の良好な応答特性並びに飛しょう安定

性が良好であることを示した．

（2）単一設計点での従来の最適制御理論による最適入力

　本研究では，終末誘導における短時間の経路変更問題を対象と

している．最適制御を行うにあたり，Bang－bang入力か中間値を

使用する特異入力によるのかを，検証した．まず，理論解析によ

り特異入力の存在の可能性を示し，数値解析によりその可能性が

困難であることを導いた．よって，本研究で用いる最適入力は

Bang－bang入力であることを示した．
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（3）多数設計点を用いた実時間最適誘導制御則

　本研究で想定している飛しょう体の最適制御系設計は，飛しょ

う体を想定したオンライン誘導制御系設計である．想定している

実飛しょう体は，機動性の高い目標に対処するため短時間での広

範囲のマヌーバが必要である．そのためには短時間での広範囲の

最適計算が必要である．それ故に，従来の手法での最適解は，繰

り返し計算を行い，時間の関数として最適入力を求めたものであ

る．異なる境界条件には新しく計算が必要となり，適していない．

　そこで，多数の境界条件を同時最適化する多数設計点による誘

導則の設計手法を提案した．設計された誘導則の性能をみるため

にz座標の終端誤差と状態変数の終端誤差の2種類の誤差で評価

した．

　例として設計点が5mと10mの場合で最適計算した結果を示し

た．入力は操舵翼舵角とスラスタ入力共，完全にBang－bang入力

になっていないものの，それに近い形で印加されていることを示

した．また，切換関数の妥当性も数値解析により確認できた．

　最適計算されたz座標の軌道の変化は，ややオーバー一一・・シュート

はあるものの，終端において誤差がほとんど無いことがわかり良

好な特性が得られた．状態変数においても，経路角と迎角及び姿

勢角については誤差が少なく，ピッチレートについては誤差が無

い良好な特性が得られた．

　z座標の誤差と状態変数の終端誤差を求めた結果，設計区間か

ら離れると誤差が大きくなるが，設計区間では誤差が少なく良好

な結果が得られた．これらの結果かから，複数の設計点で最適計

算した結果でも，単一の設計点で求めた計算と同等な結果が得ら

れることを示した．これらのことよりオンラインでの最適化が可

能であることを示した．

（4）広域オンライン誘導制御系の提案

　多数設計点を用いた誘導制御則を改良し，より広域オンライン

化に適した誘導制御系の提案を行い，各種シミュレーションによ

りその妥当性を検証した．
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　多数設計点を同時に最適化する手法の中の終端時間を推定す

る近似式を1次式から平方根に改良した．この誘導則により最適

計算した結果，入力特性が少し歪になるものの，最適計算は自体

は改善され単一設計点の計算結果に近い結果が得られた．

この誘導則を用い，実飛しょう体のための誘導則を提案した．任

意に設定した設計区間による誘導則を組み合わせた，次の二つの

方法により検証した．

①設計区間と接続区間を接続する連続係数変化による誘導則a

②連続接続区間による誘導則b
　その結果，誘導則aでは，広域オンラインの可能性はあるが，

接続区間での誤差が大きく，まだ実飛しょう体の誘導制御系への

適用には不利であることを示した．それに対して，誘導則bの方

が，広域オンラインの可能性があり，誤差が小さく実飛しょう体

の誘導制御系に適した方法であることを示した．

　これらの結果から本研究の提案した手法により，サイドスラス

タを用いた広域オンラインでの将来飛しょう体ための誘導制御

系の設計が可能となることを導いた．
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