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リフティングボディ飛行実験（LIFLEX）誘導制御系 
－システム評価と飛行制御パラメタ最適化－* 
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Guidance and Control System for Lifting-Body Flight Experiment 
- System Evaluation and Flight Control Parameter Optimization -* 

 

Toshikazu MOTODA*1, Taro TSUKAMOTO*2, Yoshinori MINAMI*2 and Yoshiro HAMADA*1  
 

ABSTRACT 
   The lifting-body shaped vehicle has been studied as the candidate for a future re-entry vehicle. Because of a wingless structure, 
there are several advantages, such as structural stiffness against atmospheric heating, greater payload capacity, and suitable shape 
stored in a rocket fairing. Furthermore, since it flies utilizing aerodynamic force, the vehicle motion can be controlled more flexible 
compared to a capsule-type re-entry vehicle. However, the controllability is inferior to a normal aircraft and flight control becomes 
difficult at low air speed because of a low lift-drag ratio. Especially in approach and landing phase, accurate flight control is 
required while the air speed is quite low. To establish landing technology for a lifting-body flight vehicle, LIfting-body FLight 
EXperiment (LIFLEX) had been planned. In this experiment, the key technology to be developed is a flight control system. The 
experimental vehicle has to meet given specifications and land on a run-way against various uncertain conditions such as 
environmental uncertainties and vehicle model errors which are expected to exist in the real world. This paper describes an 
overview of the control system design for LIFLEX, and system evaluation by a numerical flight simulation. First, the system 
performance and robustness is evaluated incorporating those uncertain parameters. Then, the control design parameters with the 
non-linear system are directly optimized to maximize a probability of mission achievement. Finally, uncertain parameters, which are 
inherent for the LIFLEX vehicle, are revised for more general flight system, and the revised system is evaluated to confirm its 
robustness as additional information for the development of a future re-entry vehicle.  
 
Keywords: Monte Carlo simulation, Parameter Optimization, Robust Control, Lifting Body, Automatic Landing. 

 
概要 

 リフティングボディ形状の機体は，宇宙往還機の候補の一つとして考えられている．翼胴形状の航空機に比べて再突

入時の空力加熱に比較的強い構造であること，より大きなペイロード容積を確保できること，ロケット先端のフェアリ

ング内に収まりやすい形状であることなど有利な点が多い．揚力を利用して飛行するため，カプセル形状に比べればよ

り柔軟な飛行制御が可能となる．その一方で，揚抗比が極めて小さく，飛行性能は通常の航空機に比べ劣り，低速での

飛行制御が困難である．特に滑走路への着陸では，低速であるが精度の高い飛行制御が要求される．この技術課題の克

服に向け，小型模型を用いたリフティングボディ飛行実験(LIFLEX)が計画された．飛行実証においては，着陸性能を確

保する飛行制御系が技術開発の中心となる．実際に想定される外乱や機体モデル誤差などの様々な不確定要因の存在下

において，求められる着陸性能を確保する必要がある．本稿では誘導制御系設計の概要について触れた後に，数値シミ

ュレーションによるシステム評価と設計の改善について述べる．まず様々な不確定要素を組み込んだシステムを，数値

シミュレーションにより評価した．次に，非線形システムの設計パラメタを直接最適化するために開発した手法を用い，

不確定性に対するロバスト性を改善した．さらに今後の開発の参考資料とするため，小型模型実験機である本実験機固

有の設計条件を見直し，より一般のシステムに適用可能な条件を用いて，システムを評価した．
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記号 

zyx AAA ,,  慣性センサ出力の加速度． 

a  慣性センサ出力の加速度ベクトル．

CGa  重心位置における，重力を除いた加

速度ベクトル． 

0a  気温の温度逓減率． 

b  基準幅． 

c  基準長． 

DC  抗力係数． 

HMC  ヒンジモーメント係数． 

LC  揚力係数． 

αα ⋅⋅ mL CC ,  迎角に対する揚力傾斜，ピッチング

モーメント傾斜． 

nml CCC ,,  空力基準点におけるモーメント係

数． 

YC  横力係数． 

βββ ⋅⋅⋅ nlY CCC ,,  横滑り角に対する横力，ロール及び

ヨーイングモーメント傾斜． 

FD  抗力，安定軸座標系． 

e  離心率． 

Ze  滑走路座標系 Z 軸上の単位ベクト

ル． 

ZLA⋅e  LA座標系 Z 軸上の単位ベクトル． 

F  外力（空気力）ベクトル． 

f  地球の扁平率． 

zyx FFF ,,  実験機に働く空気力（重力以外の外

力），機体軸座標系． 

0g  重力加速度，9.80665 (m/s2)． 

H  高度． 

gh  空力基準点の無次元化高度 (=空力

基準点高度／b )． 

alth  海抜高度． 

0ACTI  アクチュエータ（舵面）の慣性モー

メント． 

X III ,,  

トル． 

ートリミット

値． 

 

回りの空力モーメント，

 

 

軸座標系． 

ZY
慣性モーメント． 

XZI  慣性乗積． 

J  評価関数ベク

RK  アクチュエータのレ

0K  アクチュエータ２次遅れモデルのゲ

イン．

DL /  揚抗比． 

NML ,,  空力基準点

基準機体軸座標系．

CGCGCG NML ,, 重心回りの空力モーメント，機体軸

座標系． 

FL  揚力，安定

zyxiL iGW ,,, =⋅

 

のスケール

長． 

 距離計出力，地面との距離．

連続突風の風速算出時

LAL レーザ

′
LAL  

レーザ距離計が重心位置にあるとし

た場合の出力． 

バイアス誤

差． 

敗ケース数． 
テスト

LFXL  実験機のスケール長． 

BIASl ⋅η  距離で表した経度の計測

BIASl ⋅λ  距離で表した緯度の計測バイアス誤

差． 

M  空力基準点における空力モーメン

ト． 

CGM  重心位置における空力モーメント．

jFM ⋅  jTM ⋅ 回のモンテカルロ試行中の失

jTM ⋅  入力ベクトルの中で， j 番目

の要素を含む数． 

ンテカ 行中の失敗

ケース数． 
テスト入力

回数．

タの数（ の要素数）．

m  質量． 

ルロ試FN  T 回のモN

TN  によるモンテカルロ試行

 

ZN  荷重倍数． 

n  不確定パラメ ε
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RQP ,,  角速度，機体軸座標系． 

RQP ,,  無次元化した角速度． 

airP  大気圧． 

海面上の大気圧． 

 

動圧． 

帰無仮説の下で， 回以上の失

． 

から滑走路座標系への

変換行列． 

 

 

． 

らWGS地心 系へ

の変換行列． 

タを動作させるトル

ク． 

温度． 

． 

． 

する

ヒンジモーメント． 

エータに作用する，自重に

よるモーメント． 

． 

 

ぞれ北方，東方，下

方． 

ける重心位

置． 

0airP  

0sairP ⋅  標準大気の海面上大気圧．

DP  

jFP ⋅  jFM ⋅

敗ケースが発生する確率． 

静圧． SP  

aR  赤道半径

RBR →  機体軸座標系

LHER →  WGS地心座標系から局所水平座標系

への変換行列．

0ER  滑走路座標原点における地心との距

離（地球半径）．

SWR  定常風強さ， 10 ≤≤ SWR

ERR →  滑走路座標系か 座標

BSR →  安定軸座標系から機体軸座標系への

変換行列． 

0R  ガス定数． 

S  代表面積． 

ACTT  アクチュエー

airT  大気温度． 

0airT  海面上の大気

0sairT ⋅  海面上の標準大気温度

DT  アクチュエータのむだ時間

EXT  外部からアクチュエータに作用

FT  推力． 

0GT  アクチュ

HMT  アクチュエータのヒンジモーメン

ト． 

WVU ,,  慣性速度，機体軸座標系． 

aaa WVU ,,  対気速度，機体軸座標系． 

0CU  高度6.1mの横風最大風速． 

0HU  高度6.1mの向風最大風速． 

0TU  高度6.1mの追風最大風速． 

max20U  高度6.1mの最大風速． 

GWu  連続突風の風速． 

SWu  定常風の風速． 

max⋅SWu  定常風の最大風速

EASV  等価対気速度． 

gV  対地速度． 

TASV  真対気速度．

den vvv ,,  慣性速度，それ

zyx WWW ,,  風速，滑走路座標系． 

ZYX ,,  位置，滑走路座標系． 

CGCGCG zyx ,,  基準機体軸座標系にお

FY  横力，機体軸座標系＆安定軸座標系．

Z&  沈下率． 

jFZ ⋅  帰無仮説の下での， に相当す

る標準正規分布の値（”σ値”）． 
jFM ⋅

α  迎角． 

0α  空力誤差挿入時の基準迎角． 

β  横滑り角． 
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gβ  対地横滑り角（慣性速度を用いて算

出した横滑り角）． 

γ  経路角． 

aγ  対気経路角（対気速度を用いて算出

した経路角）． 

AzΔ  基準軌道に垂直方向の，実験機の運

動加速度． 

cFBAz ⋅Δ  フィードバック加速度指令． 

cFFAz ⋅Δ  フィードフォワード加速度指令． 

MC
LCΔ  

誤差による揚力係数変化分． [ ]α モンテカルロ評価で挿入する ⋅LC α

[ ]eCL δΔ  エレベータ操舵による揚力係数の誤

差分． 

[ ]βYCΔ  β⋅YC 誤差による横力係数の変化分．

[ ]aCY δΔ  aYC δ⋅ 誤差による横力係数の変化

分． 
HΔ  基準軌

PΔ  との変動

分． 

，

 

． 

角． 

道高度との偏差． 

air
海面上の気圧の標準大気

airTΔ  海面上の気温の標準大気との変動

分． 

BΔ  アクチュエータ舵角のバイアス誤

差． 

LleΔ RleΔ  左下，右下エレボン舵角． 

MAXΔ  アクチュエータの最大舵角．

QΔ  アクチュエータ出力の離散化幅

LrΔ ， RrΔ  左，右ラダー舵角． 

L ，ueΔ RueΔ  左上，右上エレボン舵

aδ  エルロン舵角． 

eδ  エレベータ舵角． 

gδ  脚の開閉： 0（閉，

開，90deg）． 
0deg），1（全

rδ  ラダー舵角． 

drgrδ  エレボンによるドラッグラダー舵角

右が閉）． 

sb
（＋：左が開，

elv  エレボン・スピードブレーキ舵角

（＋：上下に開く側）． 

aerordsb _δ  ラダー・スピードブレーキ舵角（＋：

開く側）． 

rdsbδ  速度制御におけるラダー・スピード

ブレーキ舵角（＋：閉じる側）． 

ε  失敗ケースを引き起こす不確定パラ

メタベクトル． 

BLε  バックラッシュ幅（片側）． 

( )jε  ε の j 番目の要素． 

0ζ  ア れモデルの減

衰比． 
クチュエータ２次遅

η  経度． 

BIASη  経度の計測バイアス誤差，（単位：

rad）． 

0LAθ  レーザ距離計の取付け角, 25゜． 

λ  緯度． 

BIASλ  緯度の計測バイアス誤差，（単位：

rad）． 

LAλ  Ze とe のなす角． ZLA⋅

0λ  滑走路座標原点における緯度． 

airρ  大気密度． 

0airρ  海面上の大気密度． 

0ρ  海面上の標準大気密度． 

σ  標準偏差． 

zyxiiGW ,,, =⋅σ
 

MS値． 連続突風のR

0σ  α⋅LC 又は 誤差挿入の際の標

準偏差パラメタ． 
α⋅mC

ΨΘΦ ,,  ロール ッチ角，ピ 角，ヨー角． 

χ  進行方位角（対地速度ベクトルの，

滑走路座標系X軸とのなす角）． 
ψ  風向，滑走路座標系X軸とのなす角．

Ω  空間周波数, rad/m． 

0ω  アクチュエータ２次遅れモデルの固

有振動数． 

δ
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添字  

A  基準機体軸座標系． 

ADS  大気センサ． 

B  機体軸座標系． 

CG  重心位置． 

c  指令値． 

E  WGS地心座標系． 

INS  慣性センサ． 

LA  レーザ距離計． 

LH  局所水平座標系． 

leL  左下エレボン． 

leR  右下エレボン． 

max  最大値． 

min  最小値． 

ref  基準軌道． 

rL  左ラダー． 

rR  右ラダー． 

S  安定軸座標系． 

ueL  左上エレボン． 

ueR  右上エレボン． 

1 はじめに 

 リフティングボディ形状の小型模型を用いた着陸実験

が計画され，自動着陸のための誘導制御系を設計した．

本稿では誘導制御系設計の概要と，飛行シミュレーショ

ンモデル及びシステムの評価方法とその結果について述

べる．リフティングボディ形状は将来の宇宙往還機の一

つの候補として考えられており，翼胴形状に比べていく

つかの利点がある．まず再突入時の空力加熱や高速飛行

時の動圧などに対し，翼を持たないために耐熱性や強度

の点で構造的に有利である．また軽量化が可能であるた

め，ペイロード積載量を大きく取れる．さらにロケット

での打ち上げを想定すれば，先端部のフェアリング内へ

の収納に有利な形状である．その一方で不利な点は，揚

抗比が小さく低速時の安定性や制御性が悪化することで

ある．宇宙往還機を想定した場合には，低速でかつ飛行

制御の精度が必要となる着陸時の飛行が，技術的に大き

な課題となる．この技術課題の克服に向け，自動着陸の

ための誘導制御系の開発と小型模型による着陸実験が計

画された 1)．この実験を，リフティングボディ飛行実験

(LIfting-body FLight EXperiment, LIFLEX)と呼ぶ． 

当初 LIFLEX では，実験機を滑走路上に着陸させる計

画としていた．しかし開発の過程で実験機の重量増等の

要因により，接地速度を既存の模型飛行機用タイヤの許

容範囲に抑えることが困難となった．対策としてタイヤ

の新規開発や耐性の確認試験を行うことも検討されたが，

地上走行をしなくても接地までの飛行を行うことで十分

に実験目的は達成可能との判断から，より効率的な方法

として実験を空中模擬着陸に変更することとした．その

後 LIFLEX は実験システムの設計製作，地上試験や懸吊

飛行試験での機能確認を進めたが，その間に将来宇宙輸

送系研究では全体計画の見直しが検討された．具体的に

は，桁違いのコスト低減，安全性・信頼性向上を目指し，

その主要技術獲得のためのロケットプレーン技術実験を

中心とした研究計画に移行した．これに伴い，LIFLEX

飛行実験は凍結された 1)． 

 

飛行実験は凍結されたものの，リフティングボディ形
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状を含めて低揚抗比の機体の着陸技術は，将来の宇宙輸

送技術にとって必要となる可能性が高い．また誘導制御

系の妥当性を実飛行環境で評価できる飛行実験は重要で

あるが，一方で事前検討まででもある程度の評価は可能

である．現実には外乱やモデル化誤差などの様々な不確

定パラメタが存在し，その条件下においてもミッション

の達成が要求されるが，あらゆる条件下での飛行実証は

現実問題として不可能である．不確定要因に対するシス

テムのロバスト性の評価は，実験実施時にも飛行シミュ

レーション等による事前検証が非常に重要となるが，こ

の事前検証までは今回も実施可能である．以上のことか

ら，飛行実験は凍結されたが，LIFLEX 誘導制御系の設

計検討はそのまま進め，様々な不確定パラメタの影響を

含めて飛行シミュレーションによる評価を実施した． 

 なお実験は空中模擬着陸を前提としたが，このことは

接地までの誘導制御系の設計検討にほとんど影響しない．

このため，誘導制御系の設計検討は滑走路への着陸を想

定して進めた．ただし模擬着陸によりタイヤ耐性の制約

を除いたため，接地速度は評価項目に陽に含めないこと

とした．逆に評価の結果得られた接地速度は，実際のリ

フティングボディ往還機を開発する際の，降着装置の耐

性の参考となる． 

本稿の内容は，大きく分けて以下の３つである． 

① 誘導制御系の設計評価 

 上述の設計した誘導制御系を含むシステムについて，

飛行シミュレーション評価を実施した．ここでは様々な

不確定パラメタの影響を，感度解析及びモンテカルロ法

を用いて評価した． 

② 統計的最適化による設計改善 

 上記①において評価したシステムのロバスト性を改善

するため，誘導制御パラメタを最適化した．モンテカル

ロ評価結果を直接改善するために開発した最適化アルゴ

リズムを用い，誘導制御パラメタを自動チューニングし

て，ミッション達成確率を向上させた． 

③ 一般化した設計モデルによる評価 

 LIFLEX は低コストの小型模型による実験を前提とし

たが，それゆえに小型自動着陸実験(ALFLEX)や高速飛行

実証(HSFD)など他の実験システムと比べて，機体モデル

の精度が劣る．このため不確定パラメタの範囲を大きく

設定せざるを得ず，結果としてロバスト性の確保と飛行

性能の両立が非常に厳しくなった．そこで今後の参考資

料とするため，LIFLEX 固有の制約条件となっている大

きな不確定パラメタを他の実験と同等に見直し，システ

ムのロバスト性を評価した． 

 以上が本稿の主な内容であるが，まず LIFLEX 実験シ

ステム 1)，飛行シミュレーションモデル，誘導制御系 2,3)

について概説する．その後に不確定パラメタを含めた設

計評価条件を示し，それぞれ上記①②③に対応するシス

テム評価及び解析結果を示す． 
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2 実験システムと誘導制御系 

 ここでは，実験計画，機体モデル，及び誘導制御則設

計の概要について述べる．LIFLEX 実験機の外観を図 2-1

に，図面と寸法を図 2-2 に示す．実験機は推進装置を持

たず，エレボン及びラダーの空力舵面により制御される．

ラダーは左右一枚ずつで合計 2 枚，エレボンは実験機後

部の左右と上下にそれぞれ一枚ずつで合計４枚の舵面を

持つ． 

 以下では，まず 2.1 節で実験計画について述べ，次に 2.2

節で設計検討に用いた実験機モデル及び大気モデルを示

す． 2.3 節以降で，誘導制御則設計について述べる． 2.3

節で誘導制御則全体の構造と，外部ループである誘導則

と内部ループである姿勢制御則（制御則）の関係につい

て述べる． 2.4， 2.5 節では，それぞれ誘導則 2)及び制御

則 3)の構成と設計概要について述べる． 

 

2.1  実験計画 

 飛行実験の概念を，図 2-3 に示す．実験機は懸吊装置

に固定された状態で，ヘリコプタにより懸吊されて離陸

する．懸吊された状態を，図 2-4 に示す．懸吊装置は 3

ラダー 

エレボン

図 2-1 LIFLEX 実験機 

図 2-2 正面図と平面図 
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図 2-3 飛行実験計画 

本のケーブルで実験機から吊されている．この状態で飛

行し，各システムの動作が正常であることを確認した後

に，滑走路手前の定められた位置で実験機を分離する．

分離された実験機は，自動制御系により空力舵面を操舵

しながら飛行し，滑走路に着陸する．分離位置は滑走路

手前 1700m，高度 1000m であり，分離速度は =40m/s

である． 

EASV

 

2.2  実験機モデルと環境条件 

 ここでは，誘導制御系の設計と，飛行シミュレーショ

ン評価において前提とした実験機モデルについて記述す

る．まず，誘導制御システムの中心となる部分の構成に

ついて述べる．誘導制御則の入力はセンサ信号，出力は

各空力舵面の舵角指令である．この関係を図 2-5 に示す．

誘導制御則は飛行制御プログラム(FCP)として飛行制御

計算機(FCC)に組み込まれる．FCC のデータ更新間隔は，

100Hz である．一方，出力側は各空力舵面であり，合計

６枚の空力舵面に対してそれぞれ舵角指令を出力する． 

 次に実験機モデルを記述するにあたり，必要となる座

標系を以下のように定義する．下記①～③の座標系は図

2-6(a)に示す．また④の滑走路座標系は，図 2-6(b)に示す． 

① 基準機体軸座標系 ，A 系． ( )AAA ZYX ,,

 空力基準点を原点とする，機体固定の座標系． 軸 AX

図 2-4 懸吊状態の実験機 

懸吊装置 

実験機 

ヘリコプタ 
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慣性センサ 

(INS) 

大気センサ 

(ADS) 

レーザ距離計 

(LA) 

飛行制御計算機 
(FCC) 

 
[更新間隔：100Hz] 

 

エレボン 
（左上） 

エレボン 
（右上） 

エレボン 
（左下） 

ラダー 
（左） 

ラダー 
（右） 

エレボン 
（右下） 

 
飛行制御 

プログラム 
(FCP) 

入力 出力

センサ 空力舵面 

図 2-5 誘導制御システムの構成 

X 軸 
（進行方向） 

Y  
（進行方向に対し右方向） 

Z  
（鉛直下向き） 

滑走路 

［原点］ 
滑走路端，滑走路幅の中心 

O 

図 2-6(b) 滑走路座標系 

TASV  

AX  
BX  

SX  AZ  

SZ  
BZ  

空力基準点 
重心

安定軸 

基準機体軸 
機体軸

α

図 2-6(a) 基準機体座標系，機体軸座標系，安定軸座標系 
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が前方， 軸は 軸に垂直で下方であり，AZ AX AA ZX − 平

面が実験機の対称面の右手系． 

② 機体軸座標系 ，B 系． ( )BBB ZYX ,,

 重心位置を原点とする，機体固定の座標系．基準機

体軸座標系を，原点の位置を重心として平行移動した

もの． 

③ 安定軸座標系 )SSS ZY ,, ，S 系．  (X
 重心位置を原点とし，対気速度ベクトルの方向を

軸とする座標系．原点および 軸は常に固定であるが，

飛行状態によって 軸， 軸の方向は変化する． 

SX

SY

SX SZ

④ 滑走路座標系 ( )ZYX ,, ，R 系． 

 地上に固定の座標系であり，滑走路端の中心を原点，

進行方向を X 軸とする直交座標系． 

⑤ 局所水平座標系 ，LH 系． ( )LHLHLH ZYX ,,

 軸が北向き， 軸が東向き， 軸が下向きの

直交座標系． 

LHX LHY LHZ

⑥ WGS 地心座標系 ，E 系． ( )EEE ZYX ,,

 地球中心を原点とする． 軸は，グリニッジ基準子

午線と平均赤道面の交点を通る方向， 軸は，地球自

転軸に平行で北極方向． 

EX

EZ

⑦ WGS 緯度・経度・高度座標系 ( )alth,,ηλ ， λη 系． 

2.2.1  飛行運動モデルと数値積分 

 ここでは飛行シミュレーションを実行する際の，飛行

運動を表す微分方程式と，数値積分法について記す．ま

た実験機の質量，慣性特性，重心位置などの，実験機固

有のパラメタを表 2-1 に示す．  

 

表 2-1 機体パラメタ 
質量  m 33 kg 

慣性能率  XI 0.659 kg･m2 

慣性能率  YI 9.44 kg･m2 

慣性能率  ZI 9.85 kg･m2 

慣性乗積  XZI -0.21 kg･m2 
( )A
CGr  重心位置 ( )0.00.016.0

c基準長  1.60 m 

基準幅b  0.866 m 

基準高 h  0.369 m 

代表面積  S 1.00 m2 

※慣性特性, 重心位置はランディングギア収納時 

2.2.1.1  機体運動の微分方程式 

 剛体モデルを前提とした機体運動を表す方程式は，

既に一般のテキストに掲載されており，力とモーメント

に関する運動方程式は次式となる 4,5)． 

mFgPVQUW

mFgPWRUV

mFgQWRVU

z

y

x

+⋅⋅+−=

+⋅⋅++−=

+⋅−−=

ΘcosΦcos

ΘcosΦsin

Θsin

0

0

0

&

&

& WGS 準拠楕円体に関する地理緯度，経度，海抜高度で

与えられる座標系．  (  2.1 ) 

 

( )
( )

( ) CGCG

CG

CGCG

NcLcQRcPcR

McRPcRPcQ

NcLcQPcRcP

⋅+⋅+⋅⋅−⋅=

⋅+−⋅−⋅⋅=

⋅+⋅+⋅⋅+⋅=

9428

7
22

65

4321

&

&

& ベクトル成分の座標系を明示する必要があるときには，

上付( )で示す．例えば，ベクトルr を機体軸座標成分で

表すときには， と表記する．位置ベクトルの場合は

座標系が変われば原点からの距離・方向は変化し，ベク

トル自体も変化する．しかし空間上の同じ位置を示すの

であれば，上付き( )でその違いを表記することとする．

以下では実験機のモデルである，機体運動モデル，空力

モデル，アクチュエータモデル，センサモデルについて

記す．最後に，環境条件である大気モデルについて記述

する． 

( )Br

 (  2.2 ) 

ここで， 

( ){ } ( )
( ){ } ( )

( )
( )

( )

( ){ } ( )
( )2

9

22
8

7

6

5

2
4

2
3

2
2

22
1

1

XZZXX

XZZXXZYXX

Y

YXZ

YXZ

XZZXXZ

XZZXZ

XZZXXZZYX

XZZXXZZZY

IIIIc
IIIIIIIc

Ic
IIc

IIIc
IIIIc

IIIIc
IIIIIIIc
IIIIIIIc

−⋅=

−⋅+−⋅=

=
=

−=
−⋅=

−⋅=

−⋅⋅+−=

−⋅−⋅−=

 (  2.3 ) 
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なお，空力データは通常空力基準点まわりとして与えら

れるが，式 (  2.2 )では重心位置まわりの値であることを

明示するため，添字に を付けた．また，式 (  2.1 )の外

力項は一般的には重力以外の外力を全て含むが，本実験

システムの場合は空気力のみである．式(  2.2 )のモーメン

ト項についても同様に，本実験システムでは空力モーメ

ントのみである． 

CG

 さらに次の姿勢と位置の方程式を加え，全部で 12 個の

独立変数に関する微分方程式として記述する． 

( )

( ) ΘcosΦcosΦsinΨ

ΦsinΦcosΘ

ΦcosΦsinΘtanΦ

⋅+⋅=

⋅−⋅=

⋅+⋅⋅+=

RQ

RQ

RQP

&

&

&

 (  2.4 ) 

( )
⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡
⋅=

⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡

→

W
V
U

R
Z
Y
X

RB Ψ,Θ,Φ
&

&

&

 (  2.5 ) 

ここで， 
( )

⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡

⋅⋅−
⋅−⋅⋅⋅+⋅⋅⋅
⋅−⋅⋅⋅−⋅⋅⋅

=

⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡
−⋅

⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡

−
⋅

⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡ −
=

→

ΘcosΦcosΘcosΦsinΘsin
ΨcosΦsinΨsinΘsinΦcosΨcosΦcosΨsinΘsinΦsinΨsinΘcos
ΨsinΦsinΨcosΘsinΦcosΨsinΦcosΨcosΘsinΦsinΨcosΘcos

ΦcosΦsin0
ΦsinΦcos0

001

Θcos0Θsin
010
Θsin0Θcos

100
0ΨcosΨsin
0ΨsinΨcos

Ψ,Θ,ΦRBR

  (  2.6 ) 

 機体運動モデルを構築するに当たり，空気力ベクトル

の座標変換と空力モーメントの重心位置への変換が必要

である．これらの変換を，次に記す． 

① 座標系の変換 

② モーメント基準点の変換 

 空力基準点は実験機のある固定した位置であるが，重心

位置は搭載機器の配置や実験機の改修などにより変動す

る．よって通常空力データは，重心位置とは異なる固定し

た位置である基準点で定義されることが多い．このため空

力モーメントのデータを運動方程式に取り込むためには，

モーメント基準点を重心位置に変換する必要がある． 

空気力ベクトルと空力モーメントベクトルの位置関係

を図 2-7 に示す．与えられるデータF M 空力基準点

において定義されている．空気力はFC あり重心

位置となっても変化はないが，空力モーメントは異なる

ため，

， は

=G でF

[ ]Tzyx FFF=F 用いて重心位置における値を

[ ]TCGCGCGCG NML=M 変換する． に

  (  2.8 ) ( )( ) FrMM ×−+= A
CGCG

ここで重心位置 は，表 2-1 に示す値である． )( A
CGr

 

2.2.1.2  数値積分 

 微分方程式(  2.1 )(  2.2 )(  2.4 )(  2.5 )を数値積分すること

により，飛行シミュレーションを実行する．機体の状態

量ベクトルを， 

[ ]TZYXWVURQP ΨΘΦ=x  

  (  2.9 ) 

として，2 次の Adams-Bashforth-Moulton (AMB)法を用い

て数値積分を実行した 4)．積分の時間間隔を とし，n

が時刻を表すインデックスとする．このとき， 秒後

の

tΔ

tΔ

( )1+n 時点の状態量ベクトルを次式により得る． 

 上記の運動方程式は機体軸座標系で記述されるが，風

洞試験から得られる空気力データ（空力係数データ）は，

安定軸座標系で記述される．よって，機体軸座標系に変

換して運動方程式に組み込む必要がある．変換行列

を用いて，機体軸座標系の値に変換できる． 

BSR →

図 2-7 空気力の位置関係 
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( ) ( ) ( ) ( ){ }13
2

−−⋅⋅+ nntn xx &&
Δ1 =+n xx

)

)

 (  2.10 ) 

右辺の の項が式(  2.1 )～(  2.5 )より，数値的に得られる．

ここで としたときに，初期値として が必要と

なる．これは， 

x&

0=n ( 1−x&

  (  2.11 ) ( ) (01 xx && =−

と設定した．このとき とすれば式(  2.10 )は， 0=n

  (  2.12 ) ( ) ( ) ( )001 xxx &⋅+= tΔ

となり，オイラー積分と一致する．次に，本実験のシミ

ュレーション評価における初期値は分離時の状態量とな

るが，その初期状態量の設定について述べる． 

 

2.2.1.3  初期状態量の設定 

 飛行シミュレーションを実行するにあたって，初期状

態量設定の考え方と未知パラメタの導出について記す． 

 

初期状態の設定について 

 数値積分を実行するためには，式(  2.9 )で表される 12

個の状態量の初期値を与えればよい．これらの初期値は

任意に設定することが可能であるが，分離時の状態量変

動を考慮した評価をすることを考えれば，実際の実験機

の運用を考えて初期状態量を設定するのが適当である．

実験機の分離前及び分離時において，次の運用条件を考

慮する． 

① 実験機の分離前には，滑走路中心線上を一定の高度

で直進させる．つまり，できるだけ 0=γ ， 0=χ と

なるような懸吊飛行を行う． 

② 実験機の分離時の速度は EASV で規定されており，分

離速度の妥当性も EASV により判断される． 

 実験機の分離時の速度は EASV で規定されており，分

離速度の妥当性も EASV により判断される． 

③ 実験機の安定性に重大な影響を及ぼすのは，オイラ

ー角で表される姿勢角よりも

③ 実験機の安定性に重大な影響を及ぼすのは，オイラ

ー角で表される姿勢角よりもα ， β である．運用

ではα ， β が一定の範囲内であることを確認しな

がら，実験機分離の可否を判断する． 

 以上のことから，初期条件及びその変動分を指定する

状態量として，上記の 5 変数 γ ， χ ， ，EASV α ， β を

含めるのが実験機の運用上妥当である．独立変数は全部

で 12 個であるため，これらの 5 変数を含めると，あと自

由に設定可能な変数は 7 個だけである． 

 よって，式(  2.9 )の状態量のうち， ， ， ，Φ，

，Y ， の 7 個を直接指定するが，残りの ，Ψ，

，V ，W 5 個は，既に指定した 12 個の変数から物

理現象を考慮して導出することとする．導出にあたって

は，指定状態量に対気変数 EAV α ，β を含むため，環

P Q R

X Z Θ

U の

，S

図 2-8 初期状態の算出：「指定する状態量」と「導出される状態量」
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[ ]境条件として任意に設定できる風条件を用いる必要があ

る．指定する状態量と，導出すべき状態量をまとめて整

理したものが，図 2-8 である．最初に指定する状態量は，

添字 0 を付けて示した．以下では，必要な状態量の導出

について述べる． 

 

未知変数の導出 

 まず指定変数 ( )000 ,, βαEASV から，機体軸座標成分

で表した対気速度ベクトル [ ]aaa WVU を求める．高

度 ( )0ZH −= における大気密度を ( )Hρ とすれば，真対

気速度は，次式より得られる． 

 ( ) 0
0

EASTAS V
H

V ⋅=
ρ
ρ

  (  2.13 ) 

よって，対気速度の機体座標成分は，次式により得られる． 

 
⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡

⋅

⋅
⋅=

⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡

00

0

00

cossin
sin

coscos

βα
β

βα

TAS

a

a

a

V
W
V
U

 

 
⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡

⋅

⋅
⋅=

00

0

00

0
0

cossin
sin

coscos

βα
β

βα

ρ
ρ

EASV

 

 次に対地速度の滑走路座標系成分 [ ]ZYX &&& を， 0χ ，

0γ を用いて表す． 

 
22

0

0

tan

tan

YX

Z

XY

&&

&

&&

+

−
=

=

γ

χ
 (  2.15 ) 

上式を変形してY& 及び Z& を， X& を用いて表すと， 

 
⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡

+⋅−
⋅=

⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡

0
2

0

0

tan1tan
tan

1

χγ
χX

Z
Y
X

&

&

&

&

 (  2.16 ) 

 対気速度ベクトル [ ]aaa WVU を滑走路座標成分に

変換し，風条件を用いて慣性速度ベクトル [ ]ZYX &&& と

の関係を表す．式(  2.6 )に示される回転行列 RBR → を用い

て，次式となる． 

 ( )
⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡
+

⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡
⋅=

⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡

→

0

0

0

0 Ψ,Θ,Φ

z

y

x

a

a

a

RB

W
W
W

W
V
U

R
Z
Y
X

&

&

&

 (  2.17 ) 

 式(  2.17 )において，風速 000 zyx WWW は任意に指

定される変数であり，また [ ]aaa WVU も指定変数を用

いて式(  2.14 )より算出できる．一方，左辺の慣性速度

[ ]ZYX &&& は，式(  2.16 )よりY& と Z& を指定変数 0γ ， 0χ

に置き換えることができる．また，回転行列 RBR → につい

ては，ΘとΨが未知変数である． 

 以上より，式(  2.17 )において未知変数は X& ，Θ，Ψの

3 個で，式も 3 つあるので，未知変数は一意に決まる．

ところが，式(  2.17 )を解析的に解くことは必ずしも容易

ではない．そこで数値的に，これらの未知変数を求める

こととした． 

未知変数 X& ，Θ，Ψが求められれば，式(  2.16 )より

直ちに [ ]ZYX &&& が得られる．姿勢角を用いて機体軸座

標系に変換すれば，機体軸座標成分で表した慣性速度ベ

クトル [ ]WVU が得られ，これで図 2-8 の「導出すべ

き状態量」が全て得られることになる． 

 ( ) ( )
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⎣

⎡
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T
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&
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ΨΘΦΨΘΦ 00

 

(  2.18 ) 

 

式(  2.17 )の数値解 

数 値 解 を 求 め る た め ， 評 価 関 数 ベ ク ト ル

( )Ψ,Θ,X&J を，次式で定義する． 

 ( ) ( )
⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡
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⎥
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⎢
⎢
⎢

⎣

⎡
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⎥
⎥
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⎦
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⎢
⎢
⎢

⎣

⎡

= →

0

0

0

0 ΨΘΦΨ,Θ,

z

y

x

a

a

a

RB

W
W
W

W
V
U

R
Z
Y
X

X
&

&

&

&J  

(  2.19 ) 

数値最適化法により J が最小（ 0≅ ）となるような，変

数の組 ( )Ψ,Θ,X& を数値探索する．数値探索法は，ニ

ュートン法を用いた．最適化計算にあたっては，できる

だけ解に近い値を初期値とするのが効率的である．よっ

て未知変数の初期値として，次式を用いた． 

 ( )
a

TASy

xTAS

VW
WVX

γα

βχ
γ

+=

−−=

+⋅=
−

0

0
1

00

00

Θ
sinΨ

cos&

  (  2.20 ) 

ここで右辺の対気経路角 aγ は，次式より得る． 

( 2.14 )
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   (  2.21 ) 
( )

( ) ( ) ⎪⎭

⎪
⎬
⎫

⎪⎩

⎪
⎨
⎧

−+−

−−
= −

2

0

2

0

01tan
yx

z
a

WYWX

WZ
&&

&
γ

右辺の ，Y ， は，式(  2.16 )(  2.20 )より得られる． X& & Z&

 

2.2.2  空力モデル 

 LIFLEX の空力モデルは風洞試験及び CFD から得たデ

ータであり，前項の空気力 及び空力モーメント を

算出するための空力係数データと，アクチュエータのヒ

ンジモーメントを算出するための空力係数データがある．

以下に，それぞれについて述べる． 

F M

 

2.2.2.1  力とモーメント 

 空気力及び空力モーメントは，空力基準点における空

力係数データとして与えられる．空気力及び空力モーメ

ントと，空力係数の関係は次式で表される． 
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(  2.22 ) 

 舵角や β は全て 0(deg)とした基本形態の特性を，図 2-9

に示す．なお β =0 のときには横運動に関する空力係数

， ， は全て 0 となるため，ここでは示していな

い．ここで，

YC lC nC

α に対する 曲線の傾きは正となってお

り，静的にかなり不安定な特性となっていることがわか

る．これは空力基準点回りのモーメントであり，実際に

機体運動に影響する重心位置まわりに変換すれば，この

不安定性はかなり緩和される．重心位置まわりに変換し

た空力モーメントは，付録Ａに示す． 

mC

 ここで各アクチュエータ舵角と，式(  2.22 )における

入力舵角である ， ， δ sbδ sbδ

の関係は，次式で定義される． 

eδ aδ rδ ， drgr ， elv ， aerord _ と

図 2-9 空力係数の基本特性 

-10 0 10 20

0.8

0.6

0.4

0.2

0

-0.2

α (deg)

C
L

*** 空力係数 ***

30

0.5

0.4

0.3

0.2

0.1

0
-10 0 10

C
D

α (deg)

20 30

0.05

0

-0.05

-0.1

-10 0 10

C
m

α (deg)

20 30

This document is provided by JAXA.



( )
( )
( )
( )
( )
( ) 2ΔΔ

4ΔΔΔΔ
2ΔΔ

4ΔΔΔΔ
4ΔΔΔΔ
4ΔΔΔΔ

_ RLaerord

RLRLelv

RL

RLRLdrg

RLRL

RLRL

rrsb
leleueuesb

rrr
leleueuer

leleueuea
leleueuee

−=
++−−=

+=

−++−=
−+−=
+++=

δ
δ

δ

δ
δ
δ

 (  2.23 ) 

式(  2.23 )から明らかなように，空力モデルはアクチュエ

ータ舵面の数と同数の６変数を用いて定義される．ただ

し誘導制御系では，これらの中で の動作は用いてい

ない．またラダー操舵によるスピードブレーキ

は，空力モデルの入力としては式(  2.23 )のように外側に

開く方を正と定義している．しかし速度制御では後に示

す式(  2.59 )のように，速度抑制効果がより大きい内側に

閉じる方向を正と定義している． 

drgrδ

aerordsb _δ

 無次元化した角速度 RQP ,, は，モーメント係数に影

響する．動微係数 は定数として設

定してあり，各モーメント係数への影響は無次元化角速

度を乗じて得られる．無次元化角速度は，次式で表され

る． 

nrnplrlpmq CCCCC ,,,,

   (  2.24 ) 
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2

 空力基準点の無次元化高度 gh は，地面効果に影響する

パラメタである．地面効果は，縦運動に関する空力係数

， ， の変化としてモデル化されている．ラン

ディングギアの開閉

LC DC mC

gδ は，全ての空力係数に影響する．

また，空力モーメント係数を重心位置回りに補正し，各

入力変数を変化させた場合の空力係数のグラフを付録Ａ

に示す． 

 

2.2.2.2  ヒンジモーメント 

 アクチュエータのヒンジモーメントは，CFD による計

算によって得られたものであり，上側エレボン，下側エ

レボン，ラダーの３種類のヒンジモーメント係数 ，

， として与えられる．これらの係数は，左右

の舵による違いはない．係数とヒンジモーメントとの関

係は，次式となる． 

ueHMC ⋅

leHMC ⋅ rHMC ⋅

  (  2.25 ) 
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式(  2.25 )より明らかなように，ヒンジモーメント係数は

と各アクチュエータ舵角の関数で表される．これらの

係数の値を各舵角に対して示したのが，図 2-10 である．

黒線が各アクチュエータの舵角 0(deg)の特性を示す． 

α

 

2.2.3  アクチュエータ・モデル 

 アクチュエータ・モデルは，2 次遅れの動特性に加え

て，バックラッシュ，レートリミッタ，むだ時間遅れ，

デジタル量への離散化，バイアス等の誤差を持つと仮定

している．このモデル構造を，図 2-11 に示す．小型模型

用のアクチュエータであるため，入力指令に対する出力

の精度もそれほど高くなく，モデル化誤差を比較的大き

く見込んでいる．以下，図 2-11 の各要素について述べる．

なお各要素における定数値を，表 2-2 に示す． 

① バイアス誤差 

 ノミナル値は 0Δ =B であるが，不確定パラメタとして

バイアス誤差を加える． 

② サンプルホールド 

 入力 を取り込み，50Hz の時間間隔毎に値を更新し

て出力 とする． 

1Δ

2Δ

③ 離散化誤差 

 デジタルの離散化幅 (deg)で入力を離散化し，出力

とする． 

QΔ

3Δ
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④ むだ時間 

⑤ レートリミッタ 

 入力 を，時間T だけ遅らせて出力 とする． 3Δ D 4Δ

 入力の変化率 を，最大値 K で制限して を出力

する． はヒンジモーメントに依存し，エレボンとラ

ダーで特性がそれぞれ異なる．この関係を図 2-12 に示す．

ヒンジモーメントの増加と共に，最大レートは小さくな

り制限される．この直線の関係はエレボン，ラダーそれ

ぞれ 2 点のデータから得たものであり，外挿した部分は

破線で示した． 

4Δ& R 5Δ

RK

 また留意すべきは，最大レートが制限されるのは外部

から作用するヒンジモーメントに対して，それと逆らう

方向に操舵するときだけである．外部モーメントと同方

向に操舵する場合には，ヒンジモーメントが 0 のときの

最大レートを適用する．よってヒンジモーメントと操舵

の方向を考慮した場合，アクチュエータの可動レートの

範囲は図 2-13 で表される．外部から作用するヒンジモー

メントは，空気力及び舵面の重力を考慮し，次式により

求める． 

  (  2.26 ) (  2.26 ) ZGHMEX NTTT ⋅+= 0

⑥ 二次遅れ ⑥ 二次遅れ 

 固有振動数 固有振動数 00ω ，減衰比 0ζ ，ゲイン をパラメタとす

る，2 次遅れの動特性とする．エレボンとラダーでこれ

らのパラメタは異なる． 

0K

⑦ バックラッシュ 

 ヒンジモーメントに影響するものとして，慣性力，空

気力，重力などがある．これらを考慮して，アクチュエ

ータを動作させるトルク を，次式より算出する． ACTT

  (  2.27 ) ZGHMACTACT NTTIT ⋅−−⋅= 060 Δ&&

トルク の符号により，バックラッシュを加える方向

が異なり，出力は次式で表される． 

ACTT

 ・ のとき，0≥ACTT BLε−= 67 ΔΔ  

 ・ のとき，  
(  2.28 )

 0<ACTT BLε+= 67 ΔΔ

 

⑧ 舵角リミッタ 

 各アクチュエータの可動範囲を，最大舵角 で制限

する． 

MAXΔ

図 2-10 ヒンジモーメント係数の特性 
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［ 上エレボン ］

青：舵角 = -20 (deg)
水：舵角 = -10 (deg)

桃：舵角 = 10 (deg)
黒：舵角 = 0 (deg)

赤：舵角 = 20 (deg)
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［ 下エレボン ］

-10 0 10 20

1
x 10

-3

30
-2.5

-2

-1.5

-1

-0.5

0

0.5

α (deg)

 C
H

M
･r
  

 

　［ ラダー ］　
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図 2-11 アクチュエータ・モデル 

表 2-2 アクチュエータのパラメタ（ノミナル値） 

パラメタ （単位） エレボン ラダー 

BΔ  (deg) 0.0 0.0 

QΔ  (deg) 0.35 0.15 

DT  (sec) 0.03 0.02 

0K  - 1.0 1.0 

0ω  (rad/s) 37.7 45.0 

0ζ  - 0.8 0.65 

BLε  (deg) 0.5 1.5 

MAXΔ  (deg) ±30.0 ±30.0 

0ACTI  (kgm2) 3.0×10-3 1.25×10-4

0GT  (Nm) 0.3 0.0 

 

図 2-12 アクチュエータ： 空力モーメントと最大レートの関係 
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2.2.4  センサ・モデル 

 本システムで使用するセンサは，慣性センサ(INS)，大

気センサ(ADS)，レーザ距離計(LA)の 3 つである．表 2-3

に各センサの計測量，計測レンジ，むだ時間，サンプリ

ング周波数，基準機体軸座標系で表した搭載位置を示す．

慣性センサは JAXA で開発した Micro-GAIA と呼ばれる

ものであり，殆どの計測量はこの慣性センサにより得ら

れる．ADS は４つの出力があるが，誘導制御系で使用す

るのは静圧と動圧のみである．ADS の出力はアナログ信

号であるため，計測の時間遅れとしてむだ時間ではなく

一次遅れモデルとしてある．レーザ距離計は，着陸時に

地面（滑走路面）との距離を高精度で計測するためのも

のである．機体軸座標 Z 軸よりも前方に角度を持って取

図 2-13 アクチュエータの可動範囲 
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表 2-3 計測データ 

計測 

ﾚﾝｼﾞ 

搭載位置 (m) むだ時間

(sec) 

ｻﾝﾌﾟﾘﾝｸﾞ

(Hz) 
センサ 計測量 [単位] ( )Ar  

λ  (deg) ±90    緯度

り付けてあり，計測されるのはレーザの地面到達点まで

の距離である．地面との高度は，姿勢角を用いて算出す

る必要がある． 

 次に，センサ出力を模擬するために，運動方程式から

得られる値を変換する必要があるものについて，変換方

法を記述する．具体的には，慣性センサの緯度・経度・

海抜高度出力，局所座標系成分で表す速度出力，方位角

の変換，センサ取付位置における加速度出力，レーザ距

離計出力であり，以下に算出方法を記す． 

 

2.2.4.1  緯度・経度・海抜高度への変換 

 慣性センサの位置出力は緯度・経度・海抜高度であり，

滑走路座標系における位置ではない．よって誘導制御則

に出力するための，慣性センサ位置出力の信号を生成す

る．変換に必要となる定数を表 2-4 に示す．位置の変換

は，2 つの手順から成る．まず滑走路座標系で表したセ

ンサ位置
( ) ( ) ( ) ( )[ ]TR

INS
R

INS
R

INS
R

INS ZYX=r をWGS地心座標系に

おける位置ベクトル
(E
INr 変換し，次に WGS 緯度・経

度・海抜高度系に変換する． 

)
S に

① )
から への変換 (R

INSr )(E
INSr

 経度η  (deg) ±180 0.02   

 海抜高度  alth (m) -200～6353.5    

 北向き速度  nv (m/s)     

 東向き速度  ev (m/s) ±400 0.02   

慣性ｾﾝｻ 下向き速度  dv (m/s)     

(INS) X 軸加速度  xA (m/s2)     

 Y 軸加速度  yA (m/s2) ±100 0.03 50 (0.433, 0.0, -0.036) 

 Z 軸加速度  zA (m/s2)     

 ﾛｰﾙ角  Φ (deg)     

 ﾋﾟｯﾁ角  Θ (deg) ±180 0.02   

 ﾖｰ角  Ψ (deg)     

 ﾛｰﾙﾚｰﾄ P  (deg/s)     

 ﾋﾟｯﾁﾚｰﾄQ  (deg/s) ±300 0.03   

 ﾖｰﾚｰﾄ R  (deg/s)     

 動圧  ADSDP ⋅ (kPa) 0 ～ 3   (1.431, 0.0, -0.08) 

大気ｾﾝｻ 静圧  ADSSP ⋅ (kPa) 0 ～ 128 0.05 ｱﾅﾛｸﾞ (1.515, 0.0, -0.08) 

(ADS) 迎角 ADSα  (deg) ±180 一次遅れ  (1.318, 0.0, -0.08) 

 横滑り角 ADSβ  (deg) ±180   (1.242, 0.0, -0.08) 

ﾚｰｻﾞ距離計 
 (LA) 

地上との距離 
 (m) 0～200 0.005 

LAL 100 (0.891, 0.0, -0.078) 
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表 2-4 大樹実験場における，位置に関する定数 

パラメタ (単位) 定数値  

 滑走路座標系の原点を WGS 地心座標系で表した位置

を とすれば，滑走路座標系から WGS 地心座標系へ

の変換行列 E を用いて，センサ位置
( )R
INS は次式により

変換できる．

( )E
0r

RR → r

 

)}

 
( ) ( )

( ) ( ) ( ) ( ) ( )({ A
CG

A
INSRB

R
CGER

E

R
INSER

EE
INS

RR

R

rrrr

rrr

−⋅ΨΘΦ+⋅+=

⋅+=

→→

→

,,0

0
)(

  (  2.29 ) 
 

ここで，滑走路座標系における は運動方程式から得

られる位置であり，センサ位置 は表 2-3 に，重心位

置 は表 2-1 に示す定数である．また大樹実験場にお

ける ，変換行列 の値は表 2-4 に示す． 

( )R
CGr
( )A
INSr

( )A
CGr

( )E
0r ERR →

② から WGS 緯度・経度・高度座標系への変換 )(E
INSr

 赤道半径 ，扁平率 ，離心率 eを用いて，定数

を次のように定義する．  

aR f 21 , cc

  (  2.30 ) 
( ){ }

( ) 222
2

22
1 1

EEa

EEE

YXeRc

YXfZc

+⋅=

+−⋅=

ここで， と は表 2-4 に示す定数であり，eは次式に

より得られる． 

f aR

  (  2.31 ) ( ) ffe ⋅−= 2

次の漸化式において初期値 として，k を収束させ

る． 

10 ck =

  (  2.32 ) 
2211

1 i

i
i

k
kcck
+

⋅+=+

この式の収束は速いため今回は収束判定をせずに，3 回

の繰り返し計算により結果を得た． k が得られれば，次

式から緯度・経度・海抜高度が得られる． 

  (  2.33 ) 

λλ

η

λ

22

22

1

1

sin1cos

tan

1
tan

⋅−
−

+
=

⎟⎟
⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛
=

⎟⎟
⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛
−

=

−

−

e
RYX

h

X
Y

f
k

aEE
alt

E

E

 

2.2.4.2  速度変換 

 慣性センサの速度出力は，局所水平座標系成分で表さ

れる．よって滑走路座標系で表したセンサ位置の速度

( ) ( ) ( ) ( )[ ]TR
INS

R
INS

R
INS

R
INS ZYX &&&=v を，局所座標系で表した速度

( ) [ ]Tden
LH

INS vvv=v に変換する．速度の変換手順も２段

階で行う．初めに WGS 地心座標系で表した速度

( ) ( ) ( ) ( )[ ]E
INS

E
INS

E
INS

E
INS ZYX &&&=v に変換し，次に局所座標系に変

1. 地球の扁平率：  f - 1/298.257223563 

2. 赤道半径：  aR m 6378137.0 

滑走路座標原点における

地球半径：  
3. m 6368457.7 

0ER

0λ ：42.50126955277778゜ 滑走路座標系原点の 
4. 

 
゜ 

0λ緯度： ，経度： 0η 0η ：143.4475750972222゜ 

⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡−

7675.4286843
3915.2804833
2484.3783270 

E 系における 

滑走路原点位置：r  
 5. m ( )E

0
 

⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡

−−
−−

675606544.0705794818.0213094987.0
439082542.0153003668.0885322765.0

592251905.0691696142.0413272462.0 

- 
R 系から E 系への 

変換行列：  
6. 

ERR →
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換する． 

① ( )R
INSv から

( )E
INSv への変換 

 位置の変換と同様に， ERR → を用いて変換できる． 

 ( ) ( )R
INSER

E
INS R vv ⋅= →  

 ( ) ( ) ( ) ( )( ){ }A
CG

A
INS

B
CGRBER RR rrωv −×+⋅⋅= →→ Ψ,Θ,Φ  

  (  2.34 ) 

こ こ で ， 重 心 の 速 度 ( ) [ ]TB
CG WVU=v ， 角 速 度

[ ]TRQP=ω は運動方程式から得られる． 

② )(E
INSv から )(LH

INSv への変換 

 式(  2.33 )より得られるλ ，ηを用いて，次式により変

換できる． 

( ) ( )

( ) ( )

( )

( )

( )

( )

( )

( )

( ) ( )E
INSLHE

E
INS

E
INS

E
INS

E
INS

E
INS

E
INS

d

e

n

R

Z
Y
X

Z
Y
X

v
v
v

v⋅=

⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡

⋅
⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡

−⋅−⋅−
−

⋅−⋅−
=

⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡

⋅
⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡
−⋅

⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡

++−

++
=

⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡

→ ηλ

ληληλ
ηη

ληληλ

ηη
ηη

πλπλ

πλπλ

,

sincoscoscoscos
0cossin

cossinsincossin

100
0cossin
0sincos

2cos02sin
010

2sin02cos

&

&

&

&

&

&

 

  (  2.35 ) 

以上より，
( )LH
INSv に変換できる．式(  2.34 )(  2.35 )をまとめ

ると， 
( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )( ){ }A

CG
A

INS
B

CGRBERLHE
LH

INS RRR rrωvv −×+⋅ΨΘΦ⋅⋅= →→→ ,,, ηλ

  (  2.36 ) 
 

2.2.4.3  方位角Ψ の変換 

 慣性センサ出力の方位角は，北向きに対する角度であ

る．よって運動方程式から得られる滑走路座標 X 軸に対

する角度Ψを，北向きに対する角度 LHΨ に変換する．Ψ

と LHΨ の関係を図 2-14(a)に示す． 

 式(  2.35 )において LHER → は，WGS 地心座標系から局所

水平座標系への回転を表す．ここで局所水平座標系を

LHZ ( )Z= 軸回りに角度 0Ψ だけ回転させると，滑走路座

標系と一致するとする．以上の変換は， ( )T
ERER RR →

−
→ =1

と

一致する．よって，次式が成り立つ． 

 ( ) ( ) 1
0 ,Ψ −

→→→ =⋅ ERLHERLH RRR ηλ  
ここで， 

 ( )
⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡
−=→

100
0ΨcosΨsin
0ΨsinΨcos

Ψ 00

00

0RLHR  (  2.37 ) 

式 (  2.37 )の左辺に滑走路座標系原点の緯度・経度

( )00 , ηλ を代入すると，回転角 0Ψ が得られる． 0Ψ が得

られれば，局所水平座標系で表した方位角 LHΨ は，次式

より得られる． 

 0ΨΨΨ +=LH  (  2.38 ) 

式(  2.38 )より，センサ出力方位角 LHΨ が得られる． 

次に，大樹実験場における 0Ψ を求める．滑走路座標系

原点の緯度 0λ ・経度 0η 及び ERR → は表 2-4 に示すとおり

であり，これらを式(  2.37 )に代入すると， 

 

( )

°−=∴

⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡
−
−−

=→

8002.106Ψ

100
02890.09573.0
09573.02890.0

Ψ

0

0RLHR

 (  2.39 ) 

大樹実験場における，滑走路座標系と局所水平座標系の

関係を，図 2-14(b)に示す． 

 

2.2.4.4  加速度出力の補正 

 運動方程式に使用する力，つまり加速度の項は重心位

置での値である．これに対して計測される加速度は，慣

性センサ位置における加速度であり，重心との相対位置

を考慮して補正が必要である．A 系で定義される慣性セ

ンサの位置ベクトル
( )A
INSr を，B 系に変換すると， 

 ( ) ( ) ( )A
CG

A
INS

B
INS rrr −=  (  2.40 ) 

これを用いて，加速度を補正する．慣性センサ出力

[ ]Tzyx AAA=a は，次式より得られる． 

 )()( B
INS

B
INSCG rωωrωaa ××+×+= &  (  2.41 ) 

ここで，重心位置の加速度 CGa は次式より得られる． 

 mCG Fa =  (  2.42 ) 

これは，運動方程式(  2.1 )における外力項そのものである．

CGa は重力を除く外力で，本システムでは空気力を表し

ており，機体運動の加速度とは異なる点に留意する必要

がある．機体運動の加速度は， CGa と重力加速度ベクト

ルとの合力で表される． 

( ) 
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2.2.4.5  レーザ距離計出力 

 レーザ距離計で計測されるのは高度ではなく，レーザ

距離計の計測方向における，センサから地上までの距離

である．レーザ距離計は実験機の真下に向けて取り付け

られてはおらず，また姿勢の変化によっても計測距離は

変動する．飛行シミュレーションでは，この計測値を模

擬して，誘導制御則の入力とする必要がある．よって運

動方程式から得られる滑走路座標系における高度

H ( Z−= )を，レーザ距離計出力に変換するための式を

導く．変換は 2 段階に分け，最初にレーザ距離計は重心

位置にあるものとして，その出力を導く．次にレーザ距

離計取付け位置を考慮して，出力を補正する． 

  

① 重心位置におけるレーザ距離計出力 

 レーザ距離計が重心位置にあると仮定して，実験機の

高度 H をレーザ距離計出力に変換する．図 2-15(a)に示

すようにレーザ距離計は機体軸に対して角度 LA0θ だ

軸

け前

方に傾けて取付けられている．このレーザ距離計の計測

方向に LAZ をとり、機体軸を LA0θ だ 軸け BY 周りに回転

させた座標系を，「LA 座標系」と呼ぶことにする． 
LHΨ図 2-14 (a) とΨ の関係 

LA 座標系と滑走路座標系との角度の関係を，図

2-15(b)に示す．図では LA 座標系に加えて，滑走路座標

系の原点を機体重心位置に移動した座標系を黒線で示し

ている．機体重心の真下の点を A とすれば，実験機の高

度 H は OA の距離である． LAZ と地上との交点を B と

すれば，レーザ距離計出力は OB の距離で表され，これ

を LAL

軸

′ とする． LAL′ は実験機の姿勢によっても変化する． 

よって， LAL′ を H ，姿勢角 ，( )Ψ,Θ,Φ 0LAθ を用い

て表す．図 2-15(b)に示すように，Z 軸と 軸のなす角

を

LAZ

LAλ とし，Z 軸上の単位ベクトルを と

する． Z を機体軸座標系に変換し，さらに取付け角 LA

[ ]TZ 100=e

e θ

分の座標変換を加えれば，LA 座標系成分で表した単位

ベクトル
( )A

が得られる．一方，LA 座標系における

軸方向の単位ベクトルを e とすれば，

L

図 2-14 (b) 大樹実験場における滑走路座標と 

局所水平座標 Ze
]=⋅

LAZ
( ) [ TLA

ZLA 100
( )LA
Ze と

( )LA
ZLA⋅e のなす角が LAλ である． 

まず
( )LA
Ze を求める．e を機体軸座標成分で表した単

位ベクトル

Z
( )B
Ze は， 

  (  2.43 ) 
( ) ( )

( ) Z
T

RB

ZBR
B

Z

R

R

e

ee

⋅=

⋅=

→

→

Ψ,Θ,Φ

Ψ,Θ,Φ

さらに機体軸座標系から LA 座標系への変換行列を

( )0LAGLABR θ⋅→ とすれば、e は次式で表される． ( )LA
Z

  (  2.44 ) 
( ) ( ) ( )

( ) ( ) Z
T

RBLALAB

B
ZLALAB

LA
Z

RR

R

e

ee

⋅⋅=

⋅=

→→

→

Ψ,Θ,Φ0

0

θ

θ
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LAZ  

地上 

高度: H

Z

X , Y

LALA YX ,

LAL

 

′  

A B

レーザ距離計出力LAλ

O

図 2-15 (b) 実験機の高度とレーザ距離計出力 

図 2-15 (a) 機体座標系と LA 座標系 

図 2-15 (c) センサ位置の補正 
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ここで， 

 ( )
⎟
⎟
⎟
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⎜
⎜
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⎛ −
=→

00

00

0

cos0sin
010

sin0cos
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LALA

LALABR
θθ

θθ
θ  

内積の関係を利用して， LAλ を求める． 
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LA ⋅

⋅

⋅ ⋅=
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= ee
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ee

λcos   (  2.45 ) 

図 2-15(b)に示す関係より， LAL′ は次式より得られる． 

 ( ) ( )LA
ZLA

LA
ZLA

LA

HHL
⋅⋅

==′
eeλcos

   (  2.46 ) 

ここで，
( )LA
Ze と

( )LA
ZLA⋅e を成分で表して展開すると， 

00 cosΘcosΦcossinΘsin LALA
LA

HL
θθ ⋅⋅+⋅−

=′   

  (  2.47 ) 

② 取付け位置の補正 

 レーザ距離計の搭載位置を考慮し，式(  2.47 )で得られ

た出力を補正する．センサ位置と出力の関係を図 2-15(c)

に示す．LA 座標系の原点はレーザ距離計の位置 S とな

る．ここで，D が鉛直方向で X 軸との交点，E が鉛直下

方の地上の点，線分 SC がレーザ距離計出力 LAL ，線分

SD の長さを HΔ とする．このとき直角三角形 SEC を利

用して LAL を求めることができるが，図 2-15(b)における

直角三角形 OAB との関係を考えれば，H を HΔ 分だけ

修正する必要があることがわかる．レーザ距離計の機体

軸座標系における位置
( )B
LAr は， 

 ( ) ( ) ( )A
CG

A
LA

B
LA rrr −=  (  2.48 ) 

図 2-15(c)において，
( )B
LAr は赤線で示してある．レーザ距

離計位置を，原点を重心位置とした滑走路座標系成分に

変換すると， 

 
( ) ( )

( ) ( ) ( ){ }A
CG

A
LARB

B
LARBLA

R
R

rr
rr

−⋅=

⋅=

→

→

Ψ,Θ,Φ
Ψ,Θ,Φ

  (  2.49 ) 

重心との高度差 HΔ は， LAr の Z 軸成分で表される．よ

って， 

 LA
T

ZH re ⋅=Δ    (  2.50 ) 

図 2-15(c)において，SE の長さは ( )HH Δ− で表される．

よって，式(  2.47 )の H を ( )HH Δ− で置き換えれば，レ

ーザ距離計出力 LAL を得ることができる． 
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 (  2.51 ) 

以上より，レーザ距離計出力を模擬できる． 

 

2.2.5  大気モデル 

 ここでは，温度・圧力・密度の大気モデルを示す 4)．

海面上の温度 0airT は，標準大気からの変動分（不確定パ

ラメタ） airTΔ を加えて次式で表す．また，以下で必要と

なる定数を，表 2-5 に示す． 

 airsairair TTT Δ00 += ⋅  (  2.52 ) 

高度 ( )ZH −= における温度は，大気の温度逓減率 0a を

用いて， 

 HaTT airair ⋅+= 00  (  2.53 ) 

次に大気圧についても同様に，海面上の気圧 0airP は標準

大気からの変動分を加え， 

 airsairair PPP Δ00 += ⋅  (  2.54 ) 

気体の状態方程式より，海面上の密度は次式より得られ

る． 

 ( )0000 airairair TRP ⋅=ρ  (  2.55 ) 

高度 H における気圧と密度は次式から得られる． 
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以上，式(  2.53 )(  2.56 )(  2.57 )より，高度 H における大気

温度，大気圧，大気密度が得られる． 
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表 2-5 環境条件に関する定数 

 パラメタ (単位) 定数値 

1. 重力加速度：  0g m/s2 9.80665 

2. 温度逓減率：  0a K/m -0.0065 

3. ガス定数：  0R N･m/kg･K 287.053 

海面上の標準温度：T  4. K 288.16 0sair⋅

5. 海面上の標準大気圧：  0sairP ⋅ N/m2 1.01325×105 

6. 0sair⋅ρ  海面上の標準大気密度： Kg/m3 1.225 

 

2.3  誘導制御則の設計方法  図 2-17 に，基準軌道を示す．基準軌道は，基本的には

地面固定の軌道である．しかし，ある程度の外乱やモデ

ル化誤差の存在下においても飛行可能な軌道とするため，

風条件や 空力誤差の変動を考慮し，これらの外乱や

誤差が単独で存在しても飛行可能となるような軌道とし

て設計している．基準軌道の設計では，並進運動のみを

考慮した 3 次元解析を用いており，姿勢運動の動特性（時

間履歴）は考慮していない．設計した基準軌道に沿って

飛行するためには，基準軌道に追従可能な空気力を発生

する姿勢変化が必要であるが，その姿勢変化が実験機の

動特性として可能であるか否かは，この時点ではまだ不

明である．このため，ある程度の姿勢運動の時間遅れを

考慮して基準軌道は設計してある．具体的には，できる

だけ急激な状態量変化を避け，滑らかな曲線となるよう

にしている． 

DC

 実験機の分離から接地までの軌道は，実験機の質量と

空力特性を考慮し，あらかじめ飛行可能な軌道を設定す

る．この軌道を基準軌道と呼び，誘導制御則の役割は実

験機を基準軌道に追従させることである．この方法は，

基本的には ALFLEX と同様である 6)．基準軌道設計と誘

導制御則について，以下に概説する． 

 

2.3.1  基準軌道の設計 2) 

 実験機の空力特性及び重量を考慮して，実験機の分離，

平衡滑空，引き起しを経て接地に至るまでの飛行可能な

軌道を設計する．リフティングボディ形状の機体は揚抗

比が小さいため，平衡滑空させるためには経路角の傾斜

を大きくせざるを得ない．類似する過去の着陸実験であ

る ALFLEX も宇宙往還機を想定しており，揚抗比はかな

り小さかった 4,6,7)．しかし、LIFLEX の最大揚抗比は

ALFLEX よりもさらに小さい．ALFLEX と揚抗比を比較

したものを，図 2-16 に示す． 

 

2.3.2  誘導制御則の役割と構成 

 誘導制御則の機能は，分離された実験機が基準軌道に

沿って飛行するように，空力舵面を操舵することである．

誘導制御則は，並進運動を制御する外ループの誘導則 2)

と，回転運動を制御する内ループの制御則 3)（姿勢制御

則）とに分けられる．誘導則は，実験機の位置と速度を

基準軌道に沿わせるための誘導指令を出力する．一方，

制御則は誘導指令で与えられる飛行状態を実現するため

の，舵角指令を出力する．この関係を，図 2-18 に示す． 

平衡滑空の経路角が深くなると，それだけ大きな引き

起しが必要となるため，誘導制御系の能力が要求される．

平衡滑空から接地までの速度及び姿勢の変化は大きく，

飛行状態が急激に変化する．また平衡滑空時の動圧制限，

引き起し時の荷重倍数制限，接地時の沈下率制限などの

制約を満足するような軌道を設定しなければならない．

さらに風外乱やモデル化誤差などの不確定性に対するロ

バスト性も必要であるため，誘導制御系の設計には厳し

い条件が課される． 

 釣合い状態における微小擾乱を仮定した線形化モデル

を利用し，一般の航空機モデルと同様に，鉛直面内の縦
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運動と，ロールやヨー運動を含む横運動に分けて，誘導

制御則を設計した．縦運動及び横運動それぞれについて，

誘導則と制御則の関係を図 2-19 に示す．以下に，縦運動

と横運動について，それぞれ述べる．その後に，最終的

な誘導制御則の出力であるアクチュエータ指令への変換

について記す． 

 

2.3.2.1  縦運動 

 縦の誘導制御の目的は，実験機の“高度 H ”と“速度

”を基準軌道に追従させることである．誘導則では，

基準軌道で与えられる高度を実現するような加速度を計

算し，その加速度を発生するようにエレベータで制御す

る．速度については，基準軌道で与えられる速度を実現

するように，スピードブレーキを操舵して制御する． 

EASV

 高度（位置）のコントロールでは，誘導則と制御則の

インターフェースを「基準軌道に垂直方向の加速度

」とした．インターフェースを加速度としたこと

は、ALFLEX と同様である．誘導則の出力である は，

重力と釣合う分を差し引いた加速度であり，これは実験

機の運動加速度である．よって，実験機に作用する荷重

cAzΔ

cAzΔ

10 20-10 0 30
-1 

0 
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5 

揚
抗
比 

ALFLEX実験機

LIFLEX実験機

図 2-16 揚抗比の比較 

α (deg)

軌道捕捉 フレア 平衡滑空 

図 2-17 基準軌道と飛行フェーズ 
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図 2-18 誘導則と制御則の関係 

図 2-19 誘導則及び制御則の入出力量 

を表す加速度とは異なる．誘導則が適切であれば，実験

機の加速度が となるとき，実験機の位置は基準軌

道に沿うものとなる．制御則は， の加速度を実現

するようなエレベータ指令

cAzΔ

cAzΔ

ceδ を出力する． 

 一方の速度は，スピードブレーキ指令 csbδ により制御

する． csbδ は誘導則の出力であり，姿勢制御は伴わない

が，この操舵によるピッチモーメントが発生する．この

ため， csbδ によるモーメントを打ち消すためのエレベー

タ舵角を加算して，速度制御が姿勢制御に影響しないよ

うにエレベータ指令を補正している． 

 

2.3.2.2  横運動 

 横の誘導制御の目的は，実験機のY 位置と β を共に 0

に保持することである．実験機は滑走路手前から分離さ

れるが，着陸するまで滑走路中心線上を飛行するように

位置を制御する．またY 0=β とすることにより，縦運

動は迎角，横運動はバンク角を独立に調節することで，

機体に働く空気力ベクトルの大きさと方向をそれぞれコ

ントロールできる． 0≠β の時には，迎角を変化させる

と空力係数 ， ， も変化するため，横運動が励起

されてしてしまう．つまり迎角が変化する度に横運動が

励起され，横運動と縦運動が連成する．

YC lC nC

0=β が実現で

きれば，迎角変化によって横運動が励起されることはな

く制御が容易となる． 

 0=Y を実現するための誘導則と制御則のインターフ

ェースは，ロール角指令 とした．これも ALFLEX と

同様である．インターフェースを対気速度ベクトル回り

の回転であるバンク角とすれば，空気力ベクトルの大き

cΦ
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  (  2.58b ) ccccR sbaeue δδδ −−=⋅Δさを迎角，方向をバンク角でコントロールできるため，

制御構造が単純で分かりやすい．ところがバンク角情報

を得るためには，対気速度ベクトルを精度良く計測でき

なければならない．ADS の計測データからバンク角を算

出することは可能であるが，計測精度が問題である．こ

のためバンク角を制御系のフィードバック量とするのは

適切ではないと判断し，ロール角をインターフェースと

することとした．ロール角指令を用いた場合，迎角が比

較的小さい時は殆どバンク角と差がないが，迎角が大き

くなるとロール角変化による迎角変化も大きくなるため，

縦制御に影響を及ぼす可能性はある． 

  (  2.58c ) ccccL sbaele δδδ ++=⋅Δ

 c  (  2.58d ) cccR sbaele δδδ +−=⋅Δ

  (  2.58e ) cccL sbrr δδ ⋅−=⋅ 2Δ

  (  2.58f ) cccR sbrr δδ ⋅+=⋅ 2Δ

 スピードブレーキ指令は式(  2.58 )に示すように，エレ

ボン舵面は上下に開き，ラダー舵面は内側に閉じる方向

を正としている．エレボン舵面は，スピードブレーキ指

令で与えられる舵角をそのまま操舵の舵角としている．

一方でラダー舵面は，スピードブレーキ指令で与えられ

る舵角の 2 倍の操舵を行い，最大舵角を ≦10(deg)

で制限している． 

 一方の 0=β を実現するのは，回転運動をコントロー

ルする制御則である．ここでも計測精度に問題がある

ADS 出力のβを直接フィードバックするのは適切では

ないと判断し，代わりに横加速度 をフィードバック

して を実現することで，間接的に

Ay

0=Ay 0=β の実現を

目指した．ALFLEX ではβを直接フィードバックする制

御構造を採用していたが，準備段階で計測ノイズに起因

する問題が多発した．またピトー管を前方に突き出して

計測するが，宇宙往還機への適用を考えた場合には，構

造的にも現実的ではない．よって本実験機システムでは，

できる限り慣性センサ出力を利用した誘導制御則とする

方針とした．また，横制御ではロール運動とヨー運動が

連成しているため，誘導指令 とcΦ 0=β を実現するため

のエルロン及びラダー指令は同時に設計した． 

csbδ

 

 

2.3.2.3  アクチュエータ指令への変換 

2.4  誘導則 

 誘導則の役割は，実験機の並進運動のコントロールで

ある．本実験システムでは，機体の位置と速度を基準軌

道に追従させることである．以下では縦と横の誘導則設

計について，それぞれ述べる． 

 

2.4.1  縦の誘導則 

 縦の誘導則の役割は，図 2-17 に示す基準軌道に追従で

きるような とcAzΔ csbδ を出力することである．実験機

の分離から接地までで飛行状態は大きく変化するが大ま

かに分けると，分離後から平衡滑空に移行するまでの「軌

道捕捉」，等速直線運動する「平衡滑空」，引き起こして

軟着陸するための「フレア」の各飛行フェーズである． 
 図 2-19 に示すように， ceδ ， csbδ ， caδ ， crδ の各指令

が，誘導制御則の直接的な出力である．ところが，図 2-5

に示すように本実験機の制御舵面は４枚のエレボンと２

枚のラダーであり，最終的な制御指令はこれらの舵面に

対応させる必要がある．この方法は一通りではないが，

ここでは基準軌道及び誘導制御則の設計において，次の

ような対応関係を前提とした． 

 線形モデルで近似可能な飛行フェーズに分割したため、

誘導則設計においてはさらに細かく分割して設計を進め

た．誘導則設計において分割した飛行フェーズを，表 2-6

に示す．誘導則の設計では，これら 6 つの誘導フェーズ

に分割し，各フェーズの線形モデルを用いてフィードバ

ック系を設計した．縦位置を誘導するための ，及

び速度制御のための

cAzΔ

csbδ の設計について，考え方の概要  (  2.58a ) ccccL sbaeue δδδ −+=⋅Δ
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表 2-6 誘導フェーズ 

 誘導フェーズ 飛行状態 ﾌﾗｸﾞ

番号

1 軌道捕捉１ 実験機の分離後から，経路角が平衡滑空フェーズの値に達するまで頭下げし

て降下するフェーズ．γフィードバックを採用． 10 

2 軌道捕捉２ 等価対気速度が平衡滑空フェーズの値に達するまで，増速するフェーズ．こ

こから，高度フィードバックに移行． 15 

3 平衡滑空 等速直線運動を維持し，基準軌道からの偏差を修正するフェーズ． 20 

4 プリフレア 機体を引き起して減速し，ある程度経路角が浅くなるまでのフェーズ． 30 

5 緩滑空 プリフレア終了後に，一定経路角で直線飛行するフェーズ． 40 

6 ファイナル・フレア 主として沈下率をコントロールし，ソフトランディングを実現するフェーズ． 50 

- （接地） 脚の一点が滑走路上に到達した時． 60 

 

cAzΔ図 2-20 加速度コマンド の構造 

を以下に記す． 

 

縦位置の誘導 

 基準軌道により，X 位置に対する基準高度 が与え

られる．この を実現するような指令値が， で

ある． は図 2-20 に示すように，フィードフォワー

ド指令 とフィードバック指令 で構成され

る． は外乱や誤差が存在しない場合に，基準軌道

に追従するために必要となる加速度である．よって基準

軌道が決定されれば， はそれに応じて直ちに算出

される． は，特に曲線軌道に追従する際に必要と

なる「速い応答」を実現するために有効である．一方の

は，外乱や誤差の存在によって実験機が基準軌道

から逸れた時に，基準軌道に戻す働きをする．つまり，

不確定要因に対するロバスト性を確保する役割をもつ．

を生成するためのフィードバック・ゲインは，第

5 節に記す統計的最適化でチューニングしており，その

フィードバック構造は式（5.4）の第１式である． refH

refH cAzΔ

cAzΔ

FFcAzΔ FBcAzΔ

FFcAzΔ

FFcAzΔ

FFcAzΔ

FBcAzΔ

FBcAzΔ

各誘導フェーズにおける，加速度指令の働きを表 2-7

に記す．各誘導フェーズにおいて，フィードバック及び

フィードフォワードゲインを含む誘導パラメタを切替え

ている．また着陸直前の誘導則については、その構造も

変更している．さらに，横位置の誘導や姿勢制御におい

ても誘導制御パラメタを切替えており，これらの切替え

を表 2-8 の一覧表にまとめる．各フェーズにおける詳細

な誘導制御構造とそのパラメタについては，誘導則は文

献 2)，制御則は文献 3)に記述されている． 
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表 2-7 加速度コマンド の働き cAz
 誘導フェーズ 飛行状態 

1 軌道捕捉１ 分離後は機体運動が不安定であるため，姿勢制御による安定化を優先し，誘導ゲ

インは弱めに設定． 

2 軌道捕捉２ ロバスト性を増すため，フィードバック・コマンドを強化． 

3 平衡滑空 基本的には基準軌道とのずれを修正するフェーズ．フィードバックコマンドが主

体． 

4 プリフレア 曲線の基準軌道への追従のため，速い応答を実現するフィードフォワードコマン

ドが主体．フィードバックも併用するが，フィードフォワードコマンドが優勢．

5 緩滑空 直線飛行であるため，基本的にはフィードバックコマンド主体． 

6 ファイナル・フレア
接地時の沈下率のみをフィードバックしてコマンドを生成．フィードフォワード

部分は０． 

 

表 2-8 誘導制御パラメタの切替一覧 

  縦運動 横運動 

 誘導フェーズ 縦誘導 速度制御 縦制御 横誘導 横制御 

1 軌道捕捉１ 縦誘導１ － 

2 軌道捕捉２ 縦誘導２ － 

縦制御１ 
 

横誘導１ 
 横制御１ 

3 平衡滑空 縦誘導３ 速度１ 縦制御２ 横誘導２ 横制御２ 

4 ﾌﾟﾘﾌﾚｱ 縦誘導４ 速度２ 

5 緩滑空 縦誘導５ 

6 ﾌｧｲﾅﾙ･ﾌﾚｱ 

 

速度制御 

 スピードブレーキの開閉により，速度を制御する．実

験機の分離後，平衡滑空速度に到達するまではスピード

ブレーキを閉じた状態，つまり 0=csbδ の状態で増速す

る．平衡滑空速度に到達すると誘導フェーズが「平衡滑

空」に切り替わり，基準速度を維持するためのフィード

フォワード及びフィードバック制御を開始する．制御ゲ

インは，「平衡滑空」「プリフレア」「緩滑空以降」の各飛

行フェーズで切替えている．速度フィードバックゲイン

も第 5 節の統計的最適化でチューニングしており，その

構造は式（5.4）の第 2 式で表される． 

速度制御では，スピードブレーキ指令が出力であり，

エレボン舵面，ラダー舵面共に使用する．エレボン舵面

によるスピードブレーキの定義は，式(  2.23 )の sbδ 同

じである．一方，ラダー舵面の定義は sbδ ，そ

の大きさも符号も異なる．速度制御で用いるラダー舵角

sbδ ，次のように定義している． 

elv と

_ aerord とは

rd は

  (  2.59 ) ( )aerordRLrd sbrrsb _2ΔΔ δδ ⋅−=+−=

スピードブレーキ指令に対応するラダー舵面の動きは，

閉じる側が正であり，その舵角は aerordsb _δ の 2 倍である． 

 

2.4.2  横の誘導則 

 横誘導の役割は，図 2-19 に示す基準軌道Y からの偏

差を修正することである．実験機の分離以降，Y は一

直線の経路であり，常に基準軌道からの偏差を修正して

ref

ref

0=refY を保持するフィードバック制御となる．横の誘

導則では，Y 位置の修正に必要なロール角指令 を出

力とする．横誘導のフィードバックゲインも，横運動の

cΦ

縦誘導６ 

速度３ 
 

 
縦制御３ 

 
横誘導３ 

 

 
横制御３ 
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特性を考慮し，誘導フェーズに応じて切替える．横運動

に関する誘導パラメタは３分割しており，「軌道捕捉」「平

衡滑空」「プリフレア以降」で切替えている．このフィー

ドバックゲインも統計的最適化においてチューニングし

ており，その構造は式（5.5）で表される． 

 

2.5  制御則 

 制御則の役割は，空力舵面を操舵して実験機の姿勢を

制御し，誘導指令で与えられる飛行運動を実現すること

である．つまり，実験機の回転運動を発生させることに

よって空気力ベクトルの大きさと方向を変化させ，誘導

指令を実現することである． 

 図 2-19 に示すように，縦運動に関する制御則は

を入力とし，この加速度を実現するようなエレベータ指

令

cAzΔ

ceδ を出力する．一方横運動に関する制御則は， と

を入力とし、この姿勢角と加速度を実現するよ

うなエルロン指令

cΦ

( 0=cAy )

caδ とラダー指令 crδ を出力する．以下

に，縦制御及び横制御について，それぞれ述べる． 

 

2.5.1  縦の制御則 

 縦制御則の目的は誘導指令 の実現であるため，

加速度フィードバックを基本とする．縦制御則の大まか

な構造を，図 2-21 に示す．指令値 に対応させ，フ

ィードバック量

cAzΔ

cAzΔ

AzΔ は計測した加速度と姿勢角，及び基

準経路角を用いて基準軌道の垂直方向に変換した“飛行

運動の加速度”である． 

 加速度フィードバックは，比例及び積分動作で構成さ

れる．また指令値に直接ゲインを掛けて出力するフィー

ドフォワード指令も採用している．これは，指令値

に対する速い応答の実現に有効である．また，ピッチレ

ートもフィードバックしており，ピッチレート指令は制

御則内部で を利用して生成している．制御パラメ

タについてまとめると，PI フィードバック量 2，フィー

ドフォワード量 1，ピッチレート・フィードバック 1 の

合計 4 個の制御パラメタの設計となる．制御則では「軌

道捕捉」「平衡滑空」「プリフレア以降」の各飛行フェー

ズで，それぞれに対応する制御ゲインを用い，切替えて

いる．また，機体の姿勢運動の特性は動圧によって大き

く変化するため，動圧補償を施している． 

cAzΔ

cAzΔ

さらに，速度制御のスピードブレーキ操舵によってピ

ッチング・モーメントが変化するが，この影響を打ち消

すようにエレベータ指令を補正している．これにより，

速度制御による発生するモーメントをキャンセルし，独

立に姿勢制御が可能となるようにした．なお縦制御系の

構造を簡単に表現するため，図 2-21 では が直接実験

機に入力されるような記述としているが，正確には式

(  2.58 )に示す舵角指令の配分を経たものが実験機への入

力である．なお，縦制御パラメタも統計的最適化におい

てチューニングしており，フィードバック構造の主要部

は式（5.1）で表される． 

ceδ

 

2.5.2  横の制御則 

 横制御則の目的は，誘導指令Φ と を同時に実

現することである．これらの実現に関係する機体のロー

c 0=⋅cyA

図 2-21 縦制御則の構造 
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ル運動とヨー運動は連成しているため， caδ と crδ を同時

に算出し出力する．すなわち，横制御系は 2 入力 2 出力

系となる． 

 横制御の大まかな構造を，図 2-22 に示す． と に

加え， のレート出力もフィードバックしている．基

本的にはフィードバック制御であるが，速い応答を実現

するための に対するフィードフォワード・ループも

含む．また ， の積分フィードバックも採用してい

る．以上より横制御パラメタの数をまとめると，フィー

ドバック量 4， フィードフォワード 1，積分フィード

バック 2 の合計 7 個の制御ゲインとなる．これは

Φ yA

RP,

cΦ

Φ yA

cΦ

caδ と

crδ のそれぞれについてである．しかしこの中にはゲイ

ンを 0 としている項もあるため，設計する横制御パラメ

タは合計 11 個である．これらの制御パラメタは統計的最

適化でチューニングしており，主要部の構造は式（5.6）

で表される． 

 横制御則も飛行フェーズによって制御パラメタを切替

えており，縦制御則と同様に「軌道捕捉」「平衡滑空」「プ

リフレア以降」の各飛行フェーズで制御パラメタを設計

している．その他，動圧補償を施していること，及び実

際に機体に入力される指令は式(  2.58 )を経由しているこ

とも縦制御系と同様である． 

 

図 2-22 横制御則の構造 

This document is provided by JAXA.



3 設計評価条件 

 システムの設計・評価の前提となる条件を示す．まず，

システム評価を実施する際の，評価基準を示す．次に，

様々な不確定パラメタを含めてシステム評価したが，そ

の際に加えた不確定パラメタの種類，大きさ，挿入方法

などについて記述する． 

 

3.1  評価基準 

 本システムのミッションは，実験機の分離から滑空飛

行を経て，滑走路上に着陸させることである．この間に

飛行条件の制約に加え，機体構造の制約も存在する．実

験機が満足すべき条件として，飛行中及び接地時の飛行

状態量で規定したが，これらを表 3-1 に示す．ノミナル

状態の飛行に対して表 3-1 の条件を満たすことはもちろ

んであるが，様々な不確定性を含んだ状態でもこれらの

条件を高い確率で満足することが求められる． 

 表 3-1 の飛行中の評価量で， と の制限値は構造

強度条件から設定されている．

ZN DP

α と β については，取得

した空力モデルの有効範囲内という条件である．ここで

飛行中の β は常に 0 となるように制御しており，β が有

効範囲の 10゜を越えるような状態は明らかに異常な飛

行状態といえる．次に接地状態量について，X 及びY は

滑走路上に着陸するための条件を表し，Z& は構造強度的

にダメージのない着陸の条件である．また，Θの制限は

着陸時に後部のエレボンが地面と接触しないための条件，

Φの制限も左右端が地面と接触しない条件， gβ は脚強

度の制限を考慮して設定してある． 

 

3.2  不確定パラメタ 

 ここでは不確定性を表すパラメタと，3σ相当値として

設定した変動範囲を表 3-2 に示す．モンテカルロ評価で

は不確定パラメタの変動分布も必要であり，ここでは一

様分布か正規分布を仮定した．これら変動分布も併せて，

表 3-2 中に示す． 

 これらの不確定パラメタは，基本的には試験結果やハ

ードウェアの仕様など，得られる情報を元に設定したも

のである．しかし，全ての不確定パラメタについて，そ

の変動範囲と分布形を正確に見積もることは，現実には

困難である．また空力誤差や慣性特性誤差のように実際

には変動していないが，計測が困難であるために変動範

囲を設定し，設計の余裕を確保する意味で設定する不確

定パラメタも含む．したがって不確定パラメタの変動範

囲及び分布形は，“システムにどの程度の余裕を見込むべ

きか”という観点で，設計の前提条件として設定したも

 

表 3-1 評価基準 

 評価量 許容範囲 設定根拠 

Nz  ZN  ≦ 3 [G] 構造強度上の制限  

飛行中 ≦ 2.83×103 [Pa] 同上 DP  DP
α   -10 ≦ α  ≦ 30 [deg] 空力モデルの有効範囲 

β  β  ≦ 10 [deg] 同上  

XX   ≧ 0 [m] 滑走路上である条件  

YY   ≦ 15 [m] 同上  

Z&  Z&   ≦ 3 [m/s] 構造強度の制限 

接地時  0 ≦Θ  Θ  ≦ 25 [deg] 主脚での接地，及び尻スリ角の制限 

ΦΦ   ≦ 10 [deg] 左右端高度の制限  

gβ  gβ  ≦ 8 [deg] 脚強度の制限 
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3.2.1  α⋅LC ， α⋅mC 誤差 のである． 

 不確定パラメタの種類は，慣性特性，空力特性，アク

チュエータ，センサ出力，環境条件の 5 つの項目に分け，

それぞれ表 3-2(a)～(e)に示した．これらの不確定パラメ

タは，１回の飛行シミュレーション試行において，初期

値をランダムに設定し，飛行中は固定する．これに対し

てセンサのランダム誤差と連続突風は，1 回の飛行シミ

ュレーション試行の中で時系列的に不確定パラメタを変

動させる．これらをランダム誤差としてまとめ，表 3-2(f)

に示した．モンテカルロ評価においてランダム誤差を挿

入するため，各飛行シミュレーション試行において，乱

数発生関数の初期値（乱数の種）を渡すこととした．各

試行で乱数の種を変更すれば，毎回異なる時系列の乱数

を発生させることが可能である． 

 感度解析ではこれらの誤差は挿入せず，モンテカルロ

評価では挿入方法を工夫して組み込んだ．以下ではその

理由と，誤差挿入法について述べる． 

 

感度解析で加えない理由 

 これらは空力係数の傾きに対する誤差である．以下

誤差を例として述べるが， 誤差についても同様

である．発生させた誤差量を とし，これを挿入し

ようとすれば，迎角の基準点を

α⋅LC α⋅mC

errLC _α⋅

0α として，誤差による空

力係数の変化分 [ ]αLCΔ は次式で表される． 

   (  3.1 ) [ ] ( )0_Δ ααα α −⋅= ⋅ errLL CC

 ほぼ平衡滑空時の値である 0α =5(deg)としたときの，3

σ相当値の を挿入した空力係数を図 3-2 に示す．

ここで，図 3-1 に示されるように の 3σ相当値は

errLC _α⋅

errLC _α⋅

α に依存して異なるが，ここではα =5(deg)付近の値で

ある = 0.0105 を用いて図示した．図 3-2 から明ら

かなように，揚力係数の傾きだけ変化させることは不可

能であり，揚力係数自体の値も

errLC _α⋅

0α から離れるにつれて大

きく変化する．また， 0α の選び方によって誤差の影響は

かなり異なる．  

 また空力誤差については，誤差の大きさがα又は舵角

に依存するとして設定したものがあり，それらは表 3-3

に数表として 3σ相当値を示した．ただし表 3-3 では，3

σ相当値の絶対値のみを示すものであり，最小値は－を

付けた値，最大値は＋の値である．これらをグラフに表

したのが，図 3-1 であり，これはノミナルとの差分の絶

対値を表している．表 3-2 に示す不確定パラメタの中で，

挿入方法で工夫や注意を要する項目について以下に記す． 
 できるだけ傾きだけを変化させるためには，基準点 0α

を釣合い状態の値に設定するのが適切である．しかし飛 
 

表 3-2 (a) 不確定パラメタ： 慣性特性誤差 

No. 変数名 記号 
３σ相当値 

    (-)        (+) 
(単位) 分布 

[01] 質量 -3 2 (kg) 一様 m  

[02] 慣性特性 -20 20 (%) 正規 XI  

[03]  -20 20 (%) 〃 YI  

[04]  -20 20 (%) 〃 ZI  

[05]  -100 100 (%) 〃 XZI  

[06] 重心位置 -0.008 0.008 (m) 〃 CGx  

[07]  -0.0173 0.0173 (m) 〃 CGy  

[08]  -0.0148 0.0148 (m) 〃 CGz  
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 表 3-2 (b) 不確定パラメタ： 空力モデル誤差 

No. 変数名 記号 
３σ相当値 

     (-)       (+) 
(単位) 分布 

[01] 空力係数 表 3-3(a) - 正規 0LC  

[02]  表 3-3(a) - 〃 0DC  

[03]  表 3-3(a) - 〃 0mC  

[04]  -0.0022 0.0022 - 〃 0YC  

[05]  -0.0023 0.0023 - 〃 0lC  

[06]  -0.0013 0.0013 - 〃 0nC  

[07] 静的空力微係数 表 3-3(b) (1/deg) 〃 α⋅LC  

[08]  ασ CL⋅0 0 5 (1/deg) 一様 

[09]  αα CL⋅0 0 10 (deg) 〃 

[10]  表 3-3(b) (1/deg) 正規 α⋅mC  

[11]  ασ Cm⋅0 0 5 (1/deg) 一様 

[12]  αα Cm⋅0 0 10 (deg) 〃 

[13]  表 3-3(c) (1/deg) 正規 β⋅YC  

[14]  表 3-3(c) (1/deg) 〃 β⋅lC  

[15]  表 3-3(c) (1/deg) 〃 β⋅nC  

[16] 動的空力微係数 -100 100 (%) 一様 qmC ⋅  

[17]  -86.5 86.5 (%) 〃 plC ⋅  

[18]  -100 100 (%) 〃 rnC ⋅  

[19]  -150 150 (%) 〃 rlC ⋅  

[20]  -150 150 (%) 〃 pnC ⋅  

LC  [ eδ ] -24.5 24.5 (%) 正規 [21] 舵効き 

mC  [ eδ ] 表 3-3(d) - 〃 [22]  

[23]    -0.00092 0.00092 (1/deg) 〃 aYC δ⋅

[24]   [lC aδ ] 表 3-3(d) - 〃 

nC  [ aδ ] -50 100 (%) 〃 [25]  

YC  [ rδ ] 表 3-3(d) - 〃 [26]  

lC  [ rδ ] 表 3-3(d) - 〃 [27]  

nC  [ rδ ] 表 3-3(d) - 〃 [28]  

LC  [ elvsbδ ] 表 3-3(e) - 〃 [29]  

DC  [ elvsbδ ] 表 3-3(e) - 〃 [30]  

mC  [ elvsbδ ] 表 3-3(e) - 〃 [31]  

[32]  LC  [ aerordsb _δ ] 表 3-3(e) - 〃 

[33]   [DC aerordsb _δ ] 表 3-3(e) - 〃 

[34]   [mC aerordsb _δ ] 表 3-3(e) - 〃 

[35] 地面効果 GE -100 100 (%) 一様 C  

 

This document is provided by JAXA.



36 宇宙航空研究開発機構研究開発報告 JAXA-RR-10-007 

表 3-2 (c) 不確定パラメタ： アクチュエータ・モデル誤差 

   

[ｱｸﾁｭｴｰﾀ特性] 

３σ相当値 

    (-)        (+) 
(単位) 分布 

[01] エレボン（左上） -10 10 (msec) 一様 ueLDT ⋅  

ueLBL⋅ε  (片側) -0.1 0.25 (deg) 〃 [02]  

[03]  -0.05 0 - 〃 ueLK ⋅0  

ueL⋅0ω  -12.57 37.70 (rad/s) 〃 [04]  

ueL⋅0ζ  -0.2 0.2 - 〃 [05]  

ueLQ⋅Δ  -0.05 0.05 (deg) 〃 [06]  

ueLB⋅δ  -0.35 0.35 (deg) 〃 [07]  

[08] エレボン（右上） -10 10 (msec) 〃 ueRDT ⋅  

ueRBL⋅ε  (片側) -0.1 0.25 (deg) 〃 [09]  

[10]  -0.05 0 - 〃 ueRK ⋅0  

ueR⋅0ω  -12.57 37.70 (rad/s) 〃 [11]  

ueR⋅0ζ  -0.2 0.2 - 〃 [12]  

ueRQ⋅Δ  -0.05 0.05 (deg) 〃 [13]  

ueRB⋅δ  -0.35 0.35 (deg) 〃 [14]  

[15] エレボン（左下） -10 10 (msec) 〃 leLDT ⋅  

leLBL⋅ε  (片側) -0.1 0.25 (deg) 〃 [16]  

[17]  -0.05 0 - 〃 leLK ⋅0  

leL⋅0ω  -12.57 37.70 (rad/s) 〃 [18]  

leL⋅0ζ  -0.2 0.2 - 〃 [19]  

leLQ⋅Δ  -0.05 0.05 (deg) 〃 [20]  

leLB⋅δ  -0.35 0.35 (deg) 〃 [21]  

[22] エレボン（右下） -10 10 (msec) 〃 leRDT ⋅  

leRBL⋅ε  (片側) -0.1 0.25 (deg) 〃 [23]  

[24]  -0.05 0 - 〃 leRK ⋅0  

leR⋅0ω  -12.57 37.70 (rad/s) 〃 [25]  

leR⋅0ζ  -0.2 0.2 - 〃 [26]  

leRQ⋅Δ  -0.05 0.05 (deg) 〃 [27]  

leRB⋅δ  -0.35 0.35 (deg) 〃 [28]  

[29] ラダー （左） -2.5 2.5 (msec) 〃 rLDT ⋅  

rLBL⋅ε  (片側) -0.5 0.25 (deg) 〃 [30]  

[31]  -0.03 0.03 - 〃 rLK ⋅0  

rL⋅0ω  -5 5 (rad/s) 〃 [32]  

rL⋅0ζ  -0.05 0.05 - 〃 [33]  

rLQ⋅Δ  -0.05 0.05 (deg) 〃 [34]  

rLB⋅δ  -0.0 0.0 (deg) 〃 [35]  

[36] ラダー （右） -2.5 2.5 (msec) 〃 rRDT ⋅  

rRBL⋅ε  (片側) -0.5 0.25 (deg) 〃 [37]  

[38]  -0.03 0.03 - 〃 rRK ⋅0  

rR⋅0ω  -5 5 (rad/s) 〃 [39]  

rR⋅0ζ  -0.05 0.05 - 〃 [40]  

rRQ⋅Δ  -0.05 0.05 (deg) 〃 [41]  

[42]  rRB⋅δ  -0.0 0.0 (deg) 〃 
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表 3-2 (d) 不確定パラメタ： センサ出力誤差 

No. 変数名  
３σ相当値 

    (-)        (+) 
(単位) 分布 

   

［慣性ｾﾝｻ］ 
    

[1] 加速度 ﾊﾞｲｱｽ -0.015 0.015 (m/s2) 正規 XA  

[2]  ﾊﾞｲｱｽ -0.015 0.015 (m/s2) 〃 YA  

[3]  ﾊﾞｲｱｽ -0.015 0.015 (m/s2) 〃 ZA
[4]  ｽｹｰﾙﾌｧｸﾀ -1.0 1.0 (%) 〃 XA  

[5]  ｽｹｰﾙﾌｧｸﾀ -1.0 1.0 (%) 〃 YA  

[6]  ｽｹｰﾙﾌｧｸﾀ -1.0 1.0 (%) 〃 ZA  

P  [7] 角速度 ﾊﾞｲｱｽ -0.01 0.01 (deg/s) 〃 

[8]  ﾊﾞｲｱｽ -0.01 0.01 (deg/s) 〃 Q  

R  [9]  ﾊﾞｲｱｽ -0.01 0.01 (deg/s) 〃 

P  [10]  ｽｹｰﾙﾌｧｸﾀ -1.0 1.0 (%) 〃 

[11]  ｽｹｰﾙﾌｧｸﾀ -1.0 1.0 (%) 〃 Q  

R  [12]  ｽｹｰﾙﾌｧｸﾀ -1.0 1.0 (%) 〃 

[13] 姿勢角 ﾊﾞｲｱｽ誤差 -0.015 0.015 (deg) 〃 Φ  
[14]  ﾊﾞｲｱｽ誤差 -0.015 0.015 (deg) 〃 Θ  
[15]  ﾊﾞｲｱｽ誤差 -0.015 0.015 (deg) 〃 Ψ  

[16] 対地速度 ﾊﾞｲｱｽ誤差 -1.0 1.0 (m/s) 〃 nv
[17]  ﾊﾞｲｱｽ誤差 -1.0 1.0 (m/s) 〃 ev
[18]  ﾊﾞｲｱｽ誤差 -1.0 1.0 (m/s) 〃 dv

λ[19] 緯度 ﾊﾞｲｱｽ誤差 -5.9 5.9 (m) 〃 

η ﾊﾞｲｱｽ誤差 -5.9 5.9 (m) 〃 [20] 経度 

[21] 海抜高度 ﾊﾞｲｱｽ誤差 -11 11 (m) 〃 alth
[22] むだ時間  -5 5 (msec) 一様 

   
［ＡＤＳ］     

[23] 静圧 ﾊﾞｲｱｽ -60 60 (Pa) 正規 SP
[24] 動圧 ﾊﾞｲｱｽ -34.07 34.07 (Pa) 〃 DP

   
［レーザ距離計］     

[25] 地上までの距離 -0.05 0.05 (m) 正規 LAL  
[26] むだ時間 -5 5 (msec) 一様  
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表 3-2 (e) 不確定パラメタ： 環境条件の変動 

No. 変数名  
３σ相当値 

(-)        (+) 
(単位) 分布 

  ［環境条件］     

[1]  海面上温度 -10 10 (℃) 一様 

[2]  海面上気圧 -2000 2000 (Pa) 〃 

[3]  重力加速度 -0.015 0.015 (m/s2) 正規 

[4] 風モデル 定常風 強さ 0 1 (m/s) 一様 

[5]  定常風 風向 0 360 (deg) 〃 

  ［分離状態］     

X  [6] 位置 -100 100 (m) 一様 

Y  [7]  -50 50 (m) 〃 

Z  [8]  -50 50 (m) 〃 

[9] 速度 -5 5 (m/s) 〃 EASV  
χ  [10]  -5 5 (deg) 〃 

γ  [11]  -5 5 (deg) 〃 

Φ  [12] 姿勢角 -5 5 (deg) 正規 
α  [13]  -5 5 (deg) 〃 

β  [14]  -5 5 (deg) 〃 

[15] 角速度 -10 10 (deg/s) 〃 P  
[16]  -10 10 (deg/s) 〃 Q  

R  [17]  -10 10 (deg/s) 〃 

 

表 3-2 (f) 不確定パラメタ： ランダム誤差 

No. 変数名  
３σ相当値 

    (-)        (+) 
(単位) 分布 

  ［慣性センサ］     

[01] 加速度 -0.015 0.015 (m/s2) 正規 XA  
[02]  -0.015 0.015 (m/s2) 〃 YA  
[03]  -0.015 0.015 (m/s2) 〃 ZA  

P  [04] 角速度 -0.4 0.4 (deg/s) 〃 

[05]  -0.4 0.4 (deg/s) 〃 Q  
R[06]   -0.4 0.4 (deg/s) 〃 

Φ  [07] 姿勢角 -0.01 0.01 (deg) 〃 

Θ  [08]  -0.01 0.01 (deg) 〃 

Ψ  [09]  -0.01 0.01 (deg) 〃 

[10] 対地速度 -0.15 0.15 (m/s) 〃 nv  
[11]  -0.15 0.15 (m/s) 〃 ev  
[12]  -0.22 0.22 (m/s) 〃 dv  

λ  [13] 緯度 -0.4 0.4 (m) 〃 

η  [14] 経度 -0.4 0.4 (m) 〃 

[15] 海抜高度 -0.4 0.4 (m) 〃 alth  

  ［ＡＤＳ］     

[16] 静圧 -60 60 (Pa) 正規 SP  

[17] 動圧 
 ( -32.17 

-56.55 

32.17 

56.55 
(Pa) 〃 DP o15≤α )

( o15>α )

  ［レーザ距離計］     

[18] 地上までの距離 -0.21 0.21 (m) 正規 LAL  

  ［連続突風］     

[19] 連続突風 GW 式(3.15)，図 3-6 (m/s) 正規 u  
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行状態によって釣合い状態のα 値は変化し，平行滑空時

には 5(deg)程度であるが，着陸時には 15（deg）前後と

なる．式(  3.1 )を用いれば，着陸時の揚力係数の変動がバ

イアス誤差 0LC の３σ相当値よりも大きくなってしまう．

よって傾きの誤差として挿入する場合に，現実的で適切

な挿入方法とはいえない．以上のことから，式(  3.1 )を用

いた空力誤差は，感度解析には使用しないこととした．

α⋅mC 誤差についても同様である． 

 

モンテカルロ評価での挿入 

 ただしモンテカルロ評価においては，この静的微係数

誤差の影響を組み込むため，式 (  3.1 )の代わりに，次式に

よる誤差量を考慮した． 

[ ] ( ) ( ) ( ){ }2
0

2
00_ 2exp σααααα α −−⋅−⋅= ⋅ errL

MC
L CCΔ

 

(  3.2 ) 

 この式は， 0α の近傍でのみノミナル値の LC を変化さ

せるものである．ここで誤差量 ( )0_ ααα −⋅⋅ errLC は， 0α

付近を中心とした標準偏差 0σ の正規分布の形で加えら

れる．この式を用いれば LC の変化量は格段に小さくな

るが，α に対する傾きが変更されるのは， 0α 付近のみ

である．そこで，多数回の試行というモンテカルロ評価

の特徴を利用し， 0α を各試行でランダムに変化させて評

価した． 0σ も同じくランダム変数とした．具体的には，

0α と 0σ の値を次の一様分布として，各飛行シミュレー

ションの試行毎に変化させた． 

 0α ： [ ]100U  

 0σ ： [ ]50U  

 式(  3.2 )において， errLC _α⋅ は定数で与えられる誤差量

であるので，両辺をα で微分すると， 
[ ] ( ) ( ){ }

( ){ } ( ) ( ){ }2
0

2
0

2
0

2
0_

2
0

2
0_

2exp

2expΔ

σαασαα

σαα
α

α

α

α

−−⋅−⋅−

−−⋅=
∂

∂

⋅

⋅

errL

errL

MC
L

C

CC
 

(  3.3 ) 

この式は， LC 曲線のα に対する傾きを表す．式(  3.3 )

において， 0αα = とすれば， 

 

[ ]
errL

MC
L C

C
_

0Δ
αα

α
⋅=

∂
∂

 (  3.4 ) 

よって式(  3.2 )を用いれば， 0αα = において LC 曲線の

傾きを errLC _α⋅ だけ変化させることができる．またα 値が

0α からある程度遠ざかると，誤差分は消失していき，誤

差を含まない LC 曲線と殆ど一致する． 

ここで例として，+3σ相当値の errLC _α⋅ を加えた場合の

LC 曲線の変化を図 3-3 に示す．この例では， 50 =α (deg)，

0σ =3(deg)としている．この例から明らかなように，

errLC _α⋅ により変化するのは 0α の前後だけである．また

式(  3.1 )を用いた図 3-2 と比べると， LC 自体の変化量は 

表 3-3 (a) α依存不確定パラメタの３σ相当値：バイアス誤差 

α  
(deg) 

0LC  
 

0DC  
 

0mC  
 

-7.0 0.0289 0.0109 0.0060 
-5.0 0.0277 0.0103 0.0055 
-2.5 0.0321 0.0104 0.0069 
0.0 0.0287 0.0103 0.0064 
2.5 0.0280 0.0107 0.0061 
5.0 0.0289 0.0107 0.0064 
7.5 0.0288 0.0112 0.0065 

10.0 0.0289 0.0117 0.0069 
12.5 0.0290 0.0126 0.0061 
15.0 0.0285 0.0121 0.0057 
17.5 0.0319 0.0133 0.0049 
20.0 0.0308 0.0139 0.0061 
22.5 0.0346 0.0157 0.0057 
25.0 0.0349 0.0170 0.0061 
27.5 0.0431 0.0197 0.0065 
30.0 0.0357 0.0198 0.0051 
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表 3-3(b) α依存不確定パラメタの３σ相当値：静的微係数誤差（その１） 

α α⋅LC α⋅mC   
(deg) (1/deg) (1/deg) 
-6.00 0.0113 0.0015 
-3.75 0.0104 0.0015 
-1.25 0.0103 0.0014 
1.25 0.0104 0.0014 
3.75 0.0105 0.0014 
6.25 0.0106 0.0014 
8.75 0.0107 0.0014 
11.25 0.0109 0.0014 
13.75 0.0111 0.0014 
16.25 0.0113 0.0015 
18.75 0.0115 0.0015 
21.25 0.0117 0.0015 
23.75 0.0120 0.0016 
26.25 0.0123 0.0016 
28.75 0.0125 0.0017 

表 3-3 (c) α依存不確定パラメタの３σ相当値：静的微係数誤差（その２）  

β⋅YC β⋅lC β⋅nCα     
(deg) (1/deg) (1/deg) (1/deg) 
-4.5 0.0020 0.0014 0.0009 
-2.5 0.0020 0.0014 0.0007 
0.0 0.0021 0.0017 0.0009 
2.5 0.0019 0.0014 0.0007 
5.0 0.0021 0.0017 0.0008 
7.5 0.0019 0.0014 0.0008 

10.0 0.0025 0.0014 0.0010 
12.5 0.0019 0.0015 0.0007 
15.0 0.0021 0.0015 0.0007 
17.5 0.0019 0.0015 0.0007 
20.0 0.0019 0.0016 0.0008 
22.5 0.0018 0.0015 0.0007 

表 3-3 (d) α依存不確定パラメタの３σ相当値：舵効き誤差（その１）  

mCΔ lCΔ nCΔ lCΔYCΔ      舵角 
(deg) rδ rδeδ aδ rδ[ ] ] [] ] ] [ [ [
-30 0.0199 0.0081 0.0137 0.0123 0.0096 
-20 0.0157 0.0022 0.0083 0.0072 0.0053 
-10 0.0088 0.0019 0.0057 0.0034 0.0025 
0 0.0000 0.0000 0.0000 0.0000 0.0000 
10 0.0111 0.0017 0.0052 0.0025 0.0023 
20 0.0166 0.0023 0.0073 0.0064 0.0025 
30 0.0130 0.0094 0.0147 0.0126 0.0057 

表 3-3 (e) α依存不確定パラメタの３σ相当値：舵効き誤差（その２）  

mCΔLCΔ DCΔmCΔLCΔ DCΔ       舵角 

aerordsb _δ aerordsb _δelvsbδ elvsbδ aerordsb _δelvsbδ(deg) ] ] [ [] ] [ ] [ [ ] [

0 0.0000 0.0000 0.0000 0.0000 0.0000 0.0000 
10 0.0030 0.0104 0.0019 0.0100 0.0031 0.0048 
20 0.0102 0.0191 0.0046 0.0095 0.0051 0.0068 
30 0.0412 0.0379 0.0162 0.0081 0.0141 0.0083 

elvsbδ は上下に開く方向が＋ ・

aerordsb _δ は内側に閉じる方向が＋ ・

This document is provided by JAXA.



-10 0 10 20 30
0

0.02

0.04

C
L
0

*** Bias ***

-10 0 10 20 30
0

0.02

0.04

C
D

0

-10 0 10 20 30
0

0.01

0.02

C
m

0

 α (deg)

-10 0 10 20 30
0

0.005

0.01

0.015

C
L
α

*** Static Derivative ***

-10 0 10 20 30
0

1

2

3
x 10

-3

C
m

α

-10 0 10 20 30
0

1

2

3
x 10

-3

C
Y

β

-10 0 10 20 30
0

1

2

3
x 10

-3

C
l β

-10 0 10 20 30
0

1

2

3
x 10

-3

C
n
β

 α (deg)

 

図 3-1 (a) α依存の空力誤差（バイアス誤差，静的微係数誤差） 

 

かなり小さく抑えられることがわかる．モンテカルロ評

価においては，誤差の大きさ を飛行シミュレーシ

ョン毎にランダムに設定する．図 3-1(a)又は表 3-3(b)に示

す値が 3σ相当値であり，3σ相当値に対する割合として

の大きさをシミュレーション試行毎に設定した． 

errLC _α⋅

errLC _α⋅

 誤差についても同様に，モンテカルロ評価におい

ては式(  3.2 )に相当する式を用いて挿入した．上記の ，

は， 誤差と 誤差で区別するために，表 3-2(b)

の中ではそれぞれ ， ，及び ，

と表記している．ここで述べた方法は，HSFD8)

の解析で用いられたものである． 

α⋅mC

0α

0σ α⋅LC α⋅mC

αα CL⋅0 ασ CL⋅0 αα Cm⋅0

ασ Cm⋅0
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図 3-1 (b) 舵角依存の空力誤差（舵効き誤差） 

 

3.2.2  β⋅YC ， β⋅lC ， β⋅nC 誤差 

 これらの横運動に関する静的安定微係数については，

基本的に式(  3.1 )と同様の式を用いて組み込み，感度解析，

モンテカルロ評価共に使用した．それが妥当な理由は，

傾きを変更するための の基準値を，0(deg)とすること

ができるからである．飛行中の は 0(deg)となるように

制御しているため， は常に 0(deg)の近傍にある．

を例とすれば，具体的には次式によりC 線を変更する． 

β

β

β β⋅YC

Y 曲
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   (  3.5 ) [ ] ββ β ⋅= ⋅ errYY CC _Δ

 ここで， は表 3-3(c)に示される誤差量，

は空力係数 の変化量である． 及び も，

式(  3.5 )と同様の方法で誤差を挿入した． 

errYC _β⋅ [ ]βYCΔ

YC errlC _β⋅ errnC _β⋅

 

3.2.3  動的空力微係数の誤差 

動的空力微係数は，単位が全て%表示である．動的微

係数のノミナル値は定数で与えており，このノミナル値

に対する割合を示すものである．ここで 誤差を例と

すれば，ノミナル値が ，誤差量が (%)であ

るとすると，このときモーメント係数に加える誤差量

qmC ⋅

nomqmC _⋅ errqmC _⋅

図 3-2 誤差による の変化 （基準点：α⋅LC LC °= 5α ） 

 

図 3-3 誤差によるC の変化 （モンテカルロ評価で適用） α⋅LC L
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mCΔ は次式より算出される． 

  (  3.6 ) 
QC

C
C nomqm

errqm
m ⋅⋅= ⋅

⋅
_

_

100
Δ

 その他の動的空力微係数誤差についても，同様である． 

 

3.2.4  舵効き誤差 

 舵効き誤差の 3σ相当値は，表 3-2(b)に示すとおりであ

る．またこの中で，舵角に依存して 3σ相当値が変化す

るものは表 3-3(d)(e)，及びそれを図示した図 3-1(b)に示

す．これらの誤差は挿入方法が項目によって異なるため，

3 種類に分けてそれぞれの挿入方法を以下に記す． 

① aYC δ⋅ 誤差 

空力係数の舵角に対する傾きの変化で誤差を表してい

るのは，舵効き誤差の中では 誤差だけである．表中

に示される誤差を とすれば，この誤差による

の変化分

aYC δ⋅

erraYC _δ⋅ YC

[ ]aCY δΔ は次式で表される． 

  (  3.7 ) 
[ ] aCaC erraYY δδ δ ⋅= ⋅ _Δ

誤差量 は３σ相当値が定数として与えられてい

る．この舵効き誤差による の誤差量は，式(  3.7 )より、

エルロン舵角の大きさに比例する． 

erraYC _δ⋅

YC

 

② [ ]eCL δ 誤差， [ ]aCn δ 誤差 

③ その他の誤差 

 3σ相当値を表 3-3(d)(e)に数表として示しており，図

3-1(b)はこれらをグラフとして示したものである．これら

の舵効き誤差は，舵角に対する傾きではなく，直接空力

係数の変化量として示してある．このとき，誤差を挿入

することによって，場合によっては空力係数の符号が反

転する可能性もある．しかし，その場合には空力係数の

値を 0 とすることにし，符号を反転させるほどの誤差量

は挿入しないこととした．また，表 3-3(e)における

aerordsb _δ については，内側に閉じる方向を+として記述し

ており，式（2.23）で定義した値と開閉の方向が逆である． 

 

3.2.5  緯度・経度の誤差 

 表 3-2(d)では，緯度・経度のバイアス誤差及びランダ

ム誤差が，角度ではなく距離で示されている．よって慣

性センサ出力の誤差とするため，これらの距離で表され

た誤差を，緯度・経度の角度に変換して挿入する．以下

バイアス誤差について記述するが，ランダム誤差も同様

にして変換する． 

① 緯度 

 距離を地球半径で割ることにより，距離に変換する．

距離で表されたバイアス誤差は，次式により緯度に変換

できる． の値は表 2-4 に示す． 0ER これらはそれぞれ，「エレベータ操舵により発生する

誤差」，及び「エルロン操舵により発生する 誤差」

であり，表 3-2(b)において％表示で示される．これは，「舵

効き分に対する割合が誤差量」という意味である． 

LC nC
  (rad) (  3.9 ) 0EBIASBIAS Rl ⋅= λλ

② 経度 

 経度に相当する距離は緯度によって異なるため，実験

場の緯度を考慮して距離に変換する．次式の 0λ も，表

2-4 に示される． 

この誤差量を， を例として示す． はいくつかの

変数の関数であるが，ここでは

LC LC

eδ について着目し，その

他の変数は変化しないとする．このとき をLC eδ の関数

として ( )eCL δ ，また%表示される誤差量を とすれ

ば，この誤差による揚力係数の変化分

erreLC _δ⋅

[ ]eCL δΔ は次式で

表される．次式の右辺{ }内が，エレベータの舵効き分で

ある． 

  (  3.10 ) ( ){ }00 cos λη η ⋅= ⋅ EBIASBIAS Rl

 

3.2.6  風条件 

 風条件として，定常風と連続突風を考慮した．基本的

には ALFLEX の設計解析で用いたものと同様に，

MIL-F-9490D で与えられるモデルを相似変換したもので

ある 4)．定常風，連続突風それぞれのモデルについて以

[ ] ( ) ( ){ }0
100

Δ _
LL

erreL
L CeC

C
eC −⋅= ⋅ δδ δ

 (  3.8 ) 
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下に記す．なお，以下で必要となる定数を表 3-4 に示す． 

 

定常風 

 滑走路座標系において X− 軸方向の向風，Y 軸方向の

横風， X 軸方向の追風について，高度 6.1m(20ft)の最大

風速をそれぞれ ， ， とする．風向0HU 0CU 0TU ψ を図

3-4 に示すように，-X 軸方向の風（向風）が X 軸となす

角として定義する．このとき高度 6.1m (20 ft)における風

向ψ の最大風速を，次式で表す． 

( ) ( ) ψψ 2
000000max20 cos2

2
1cos

2
1

⋅⋅−++⋅−+= CTHTHC UUUUUUU

  (  3.11 ) 

これを図示したものが，図 3-5(a)である．追風に比べて

向風の風速が，かなり大きいモデルであることがわかる．

次に，最大風速の高度分布は を用いて，次式で表

される． 

max20U

( ){ }64.0log46.0 10max20max +⋅⋅⋅=⋅ LFXLFXSW LHULu  

(  3.12 ) 

LFXL は，実験機のスケール長である．向風(ψ =0゜)，横

風(ψ =90゜)，追風(ψ =180゜)について，最大風速の高

度分布を図 3-5(b)に示す．また，定常風の風速は次式の

パラメタ により調節する． SWR

 
  (  3.13 ) max⋅⋅= SWSWSW uRu ( )10 ≤≤ SWR

環境条件の変動を表す不確定パラメタの表 3-2(e)におい

て，「定常風 強さ」は SWR

また同表中の「定常風 風向」は，

を変化させることで実現する．

ψ を変化させるもの

である． 

 

連続突風 

 連続突風のパワ・スペクトルは，滑走路座標の各軸に

対して次式で与えられる 4, 9)． 

  (  3.14 ) 
( ) ( )22

2

Ω1
12Ω

iGW

iGW
iGW L

L

⋅

⋅
⋅ ⋅+

⋅
⋅

⋅=
π

σφ

  ( )ZYXi ,,=

ここで， 

TASVω=Ω ：空間周波数(rad/m) 

式(  3.14 )において は各軸の連続突風の強さ（RMS

値）であり，L は各軸のスケール長である．これらは

高度の関数として，図 3-6 のように与えられる． 

iGW ⋅σ

iGW ⋅

 次に，連続系の伝達関数を求める．式(  3.14 )において，

空間周波数 を時間に関する周波数 で表すと， Ω ω
( ) ( )

⎪
⎪

⎭

⎪
⎪

⎬

⎫

⎪
⎪

⎩

⎪
⎪

⎨

⎧

⎟
⎟
⎠

⎞
⎜
⎜
⎝

⎛
⎟⎟
⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛
⋅⋅−

⋅
⋅
⋅

⋅

⎪
⎪

⎭

⎪
⎪

⎬

⎫

⎪
⎪

⎩

⎪
⎪

⎨

⎧

⎟
⎟
⎠

⎞
⎜
⎜
⎝

⎛
⎟⎟
⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛
⋅⋅+

⋅
⋅
⋅

=

=

⋅

⋅
⋅

⋅

⋅
⋅

TAS

iGWTAS

iGW
iGW

TAS

iGWTAS

iGW
iGW

TAS

V
L

j
V
L

V
L

j
V
L

V

ω
π

σ

ω
π

σ

φωφ

1

12

1

12

Ω

 
(  3.15 ) 

よって伝達関数 ( )sG は， 

図 3-4 風向ψ の定義 

表 3-4 風モデルに関する定数 

パラメタ (単位) 定数値 

1. 高度 6.1m の最大向風：  m/s 12.86 0HU
2. 高度 6.1m の最大追風：  m/s 5.144 0TU
3. 高度 6.1m の最大横風：  m/s 7.716 0CU
4. 実験機のスケール長：  - 0.2 LFXL
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(a) 高度 6.1m における最大定常風モデル 

 

 

(b) 最大定常風の高度方向分布 

図 3-5 最大定常風モデル 
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( )
s

V
LV

L
sG

TAS

iGWTAS

iGW
iGW

⋅⎟⎟
⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛
+

⋅
⋅
⋅

⋅=
⋅

⋅
⋅

1

12
π

σ

 

(  3.16 ) 

平均 0, 分散 1 の白色雑音を，式(  3.16 )の一次フィルタに

通したものを，連続突風の風速 とした．モンテカル

ロ評価においては，連続突風は表 3-2(f)に示す他のラン

ダム誤差と同じ扱いとし，常に加えることとした． 

GWu

連続突風強さ スケール長 

H H xGW ⋅σ  yGW ⋅σ  zGW ⋅σ  xL yL zL    

0.00 1.15 1.15 0.58 0.00 61.0 36.6 0.910 
30.5 1.15 1.15 0.58 1.83 61.0 36.6 0.910 
122 1.15 1.15 1.15 61.0 61.0 36.6 32.0 
500 1.15 1.15 1.15 122 107 64.0 64.0 

500 107 64.0 64.0 
（単位：m/s） 

（単位：m） 

 

図 3-6 連続突風モデルのパラメタ 
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4 システム評価 

 LIFLEX 実験システムのミッション達成の可能性を確

認するため，非線形モデルによる飛行シミュレーション

評価を実施した．最初に，ノミナル・ケースと風外乱等

を含むいくつかのケースを「基本ケース」として設定し，

それらのケースに対してシステムの妥当性を確認した．

設計の前提とした基本的な実験機モデルに対してはミッ

ション達成可能であり，また誘導制御系の動作も問題な

いことを確認した． 

その後に，表 3-2 に示した様々な不確定パラメタに対

する，システムのロバスト性を確認した．これらの不確

定パラメタは現実に想定されるものではあるが，あらゆ

る不確定パラメタに対するロバスト性を飛行実証で確認

することは，現実問題として不可能である．よって，不

確定要因に対するロバスト性の評価においては，飛行シ

ミュレーション解析による確認が非常に重要となる．ロ

バスト性の確認手段として，次の 2 つの方法を用いた． 

・ 不確定パラメタを 1 つずつノミナルモデルに加え，

飛行シミュレーションを実行する感度解析． 

・ 全ての不確定パラメタを同時に，かつ，その大きさ

もランダムに加えるモンテカルロ評価 10,11)． 

 以下では，基本性能の確認，感度解析，モンテカルロ

評価について，順にその方法と結果を記す． 

 

4.1  基本性能の確認 

 最初に設計の基本的な性能を確認するために，いくつ

かの「基本ケース」を設定し，時歴データを確認して飛

行運動の性能と特徴を確認した．以下では，「基本ケース」

の設定について述べた後に，それらのケースの評価結果

について記す． 

 

4.1.1  基本ケースの設定 

 誘導制御系の基本的な性能確認のため，ノミナルケー

スと不確定パラメタを含むいくつかのケースに対し，時

歴データを確認しながら評価した．この評価のための「基

本ケース」は，以下の考え方で設定した． 

 まず不確定パラメタを含まないノミナルケースについ

て，評価を行う．しかしノミナルケースでは，実験機は

分離後から滑走路中心線を延長したY =0m の直線に沿

って進むだけであるため，横運動が殆ど励起されない．

よって横運動に関する性能を評価するために，分離位置

Y  = 50m としたオフセット分離のケースを加えた．さら

に，比較的その影響が大きいと想定され，誘導制御系の

設計段階から考慮している風の影響も確認することとし

た．風の方向として，「向風」，「追風」，「横風」の 3 方向

の風は，飛行運動に異なる影響を及ぼすため，これらの

3 ケースを含める．加える風の性質については，次のこ

とを考慮した． 

・ 連続突風は発生させる乱数によって時系列が異なり，

評価結果が一般的に連続突風の影響といえるのか，

或いは個別の時系列の影響なのか区別しにくい． 

・ 定常風のみであれば，風向に対して飛行運動がどの

ような影響を受けるのか，その関係が分かりやすい． 

以上より基本性能の評価において，時系列的にランダム

な誤差である連続突風は考慮せず，定常風を対象とした．

定常風の風速は，図 3-5 に示す最大風速を用いた．基本

ケースをまとめると，「ノミナル」「Y 位置オフセット分

離」「向風」「追風」「横風」の 5 ケースを対象として，性

能を確認した． 

 

4.1.2  基本ケースの評価結果 

 選定した 5 ケースのシミュレーション評価結果を示し，

飛行運動の特徴について考察する．評価基準は表 3-1 に

示すとおりであり，この基準を満たすことを確認すると

共に，時歴データも含めて各ケースを比較することによ

り，飛行運動の特徴を確認する． 

 基本ケースの飛行中及び接地時における状態量を，表

4-1 に示す．これらの状態量は，評価基準の表 3-1 に対応

するものである．評価量の中で，飛行中の最大値又は最

小値を示すものは「飛行中」と明示し，それ以外は接地

時の状態量を示す．また，縦運動に関係する評価量を上

8 段に，横運動に関係する評価量を下 5 段にまとめた．
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基本 5 ケースの中で，縦運動に着目すべき「ノミナル」

「向風」「追風」の 3 ケースを左 3 列に示す．これらのケ

ースでは，横運動は殆ど励起されない．よって着目すべ

きは縦運動に関係する評価量のみであり，表中に水色で

示した．一方，「Y 位置オフセット分離」「横風」の 2 ケ

ースは右 2 列に示すが，これらは主として横運動が励起

されるケースであり，縦運動の特性はノミナルケースと

ほぼ同じである．よってこれら 2 ケースで着目すべき評

価量は横運動に関するものであり，こちらも表中に水色

で示した． 

 これら基本 5 ケースに対応する時歴データを図 4-1 に

示す．縦運動に関係する「ノミナル」「向風」「追風」の

3 ケースの時歴データを(a)～(c)図に示す．時歴データは，

縦運動に関する状態量のみとした．一方，「Y 位置オフセ

ット分離」「横風」のケースは，図 4-1(d)(e)に示す．こち

らは横運動に関係する状態量のみを示した．図中の赤線

は基準軌道又は誘導制御指令を表し，青線で示す飛行運

動が指令値と一致していれば，誘導制御系の意図通りの

制御ができていることを示す．また各図の右上にある誘

導フェーズの時歴は，表 2-6 に示すフラグ番号を示す．

表 4-1 に示す基本ケースの結果は全て表 3-1 の評価基準

を満足しており，全く問題はない．ただし各ケースでい

くつか特徴があるため，以下に縦運動と横運動に分けて

考察する． 

  

4.1.2.1  縦運動について 

 ここでは「ノミナル」「向風」「追風」の 3 ケースに着

目し，時歴と飛行性能を比較する．特徴を以下に記す． 

 

・ 接地時沈下率 

 3 ケース共に 1m/s 弱であり，それほど大きな差はみら

れない．風条件を考慮した自動着陸の誘導制御系の設計

が，十分に機能していることが確認できる． 

・ 分離直後の挙動 

 分離直後は飛行状態が急激に変化するため，基準軌道

への追従よりも飛行運動の安定化が重要となる．図 4-1 

表 4-1 基本ケースの評価結果 

  縦運動 横運動 

  
評価量 ノミナル 向風 追風 

Y 位置 

ｵﾌｾｯﾄ分離 
横風 

飛行中，
maxZN  (G) 1.69 1.67 1.76 1.68 1.68 

飛行中， max⋅DP  (Pa) 2.32×103 2.34×103 2.28×103 2.32×103 2.33×103 

飛行中， maxmin ,αα  (deg) 1.0, 15.0 3.0, 17.3 -2.2, 14.7 1.0, 14.8 1.4, 14.8 

Z&  (m/s) 0.86 0.70 0.97 0.88 0.87 

X  (m) 398 345 420 399 396 

gV  (m/s) 36.3 32.7 37.8 36.3 36.2 

Θ  (deg) 12.4 13.1 13.0 12.4 12.4 

 
 
 
縦

運

動 
 
 

α  (deg) 13.7 14.2 14.6 13.8 13.8 

飛行中，
max

β  (deg) -0.1 0.1 -0.1 -0.2 -0.3 

Y (m) 0.0 0.0 0.0 0.1 1.3 

Φ  (deg) 0.0 -0.1 -0.0 0.1 -2.5 

gβ  (deg) 0.0 -0.0 0.0 -0.0 4.5 

 
横

運

動 
 

A y (G) 0.0 0.0 -0.0 0.0 -0.3 
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図 4-1 (a) ノミナルケースの時歴 
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図 4-1 (b) 向風ケースの時歴 
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図 4-1 (c) 追風ケースの時歴 
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図 4-1 (d) Y 位置オフセット分離ケースの時歴 
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図 4-1 (e) 横風ケースの時歴 
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の Az∆ ，α のグラフで顕著であるが，追風ケースでは

分離直後の変動が大きい．図 3-5 に示すように追風の風

速は向風に比べてかなり小さいが，飛行運動は大きく励

起される．追風は，分離直後の挙動に対して厳しい条件

といえる． 

・ 接地時 gV の差 

速度制御では対気速度 EASV を制御しているため，対地

速度 gV は向風の時には小さくなり，逆に追風の時には大

きくなる．このため追風時の接地速度は大きくなり，脚

への負荷は大きくなる． 

・ 接地時 X 位置の差 

 追風ケースでは 420m，向風ケースでは 345m と，100m

程度の差がある．これは分離後の飛行状態に依存させて，

基準軌道を鉛直面内で平行移動させるロジックとしてい

るためである．基準軌道は基本的に地面固定であり，分

離後に頭を下げて経路角が-29°の直線軌道に移る．とこ

ろが，直線軌道に移るまでの軌道はノミナルケースを前

提として設計するため，不確定パラメタの存在によって

最適な軌道ではなくなる．この不都合を改善するために，

分離後の飛行で経路角が-29°となった時点で直線軌道

を開始させるように，基準軌道をオンラインで補正して

いる．このため，経路角が-29°となる位置によって基準

軌道が移動し，接地位置も異なってくる．３ケース共に，

分離後 5 秒程度で-29°の経路角に到達するが，向風時は

対地速度が小さいために X 軸上において手前で，逆に追

風時は遠方で-29°の経路角に達する．このため向風時の

基準軌道の接地位置は手前で，追風時は逆に遠方となっ

ている． 

・ H∆ の不連続 

 向風ケースで顕著であるが，分離後 5 秒程度で不連続

的に H∆ =0 となっている．この理由は，上記の基準軌道

のオンライン補正のためである．誘導フェーズが「軌道

捕捉 2」となる瞬間に基準軌道を平行移動させて，現在

位置を基点として基準軌道を補正していることに起因す

るものである．つまり，基準軌道を不連続的に実験機の

状態に合わせて変化させているのであり，飛行運動が不

連続となっているわけではない． 

・ スピードブレーキ舵角 

 一定の経路角 γ で平衡滑空するためには，スピードブ

レーキ舵角を向風時は小さく，追風時には大きくする必

要がある．これは風によって揚力ベクトル及び抗力ベク

トルが変化することに伴うもので，平衡滑空に必要な抵

抗が異なるからである．この原理を，図 4-2 を用いて以

下に述べる． 

① 揚力，抗力は γ ではなく，対気経路角 aγ に対して

それぞれ垂直及び平行な方向に働く． 

② 風の存在により gV と TASV は一致しなくなり，向風

の場合， aγ は γ よりも絶対値が小さくなる．この

様子を図 4-2(a)に示す．基準軌道の γ は風によらず

一定であるが， aγ は変化するため揚力及び抗力の

方向が変化する． 

③ 一定 γ の釣合い飛行を維持するためには，風の存在

に関わらず，揚力と抗力が重力と釣り合う必要があ

る．このために，風によって揚力と抗力の方向が変

化するため，その大きさを調節して重力と釣り合わ

せる必要がある．向風の場合を図 4-2(b)に赤線で示

す．釣合い飛行を維持するためには，抗力 FD をノ

ミナルよりも小さくする必要がある．つまり，スピ

ードブレーキ舵角は小さくする必要がある．（揚力

の大きさは，α で調整する） 

④ 同様の考え方で，追風の場合には逆に抗力を増やす

必要があり，スピードブレーキ舵角を大きくする必

要がある．追風ケースは，図 4-2(b)に青線で示した． 

 

なお，図 4-1 のグラフ中に水色で示したラダーによる

スピードブレーキ舵角 rdsbδ は，誘導則において最大舵角

を 10(deg)に制限している．このためノミナルケースでも

飽和しているが，これは設計でそのように意図している

ものである．また 0(deg)付近で細かく振動することがあ

るが，これはアクチュエータのバックラッシュモデルに

起因するものである．ラダー舵角が 0(deg)付近でヒンジ

モーメントの中立点となるため（図 2-10 参照），微小な
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数値的誤差で振動している．しかし現実には，様々な外

乱や不確定性が存在するため，完全にヒンジモーメント

の中立点を継続することは起こり得ず，このグラフに現

れている振動が実際に発生する可能性は小さい． 

 

4.1.2.2  横運動について 

 次に「Y 位置オフセット分離」「横風」の２ケースにつ

いて，シミュレーション結果を考察する． 

・ 横風時の接地性能 

表 4-1 の結果において，接地時の gβ が 4.5(deg)となっ

ており，他のケースと比べてかなり大きい．しかし図

4-1(e)の時歴データを確認すると，飛行中の gβ はさらに

大きく，着陸に近づくにつれて次第に小さくなっている

ことがわかる．これは図 3-5(b)に示されるように，地上

に近づくにつれて横風の風速が小さくなっていくためで

ある．以下にその理由を述べる． 

gβ は，B 系 y 軸成分速度V を用いて，次式で表され

る． 

 
⎟
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g

Way

g
g V

VV
V
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( 4.1 )

 

ここで， ayV ⋅ は B 系 y 方向成分の対気速度， WV は B 系

y 方向成分の風速である．図 4-1(e)より，飛行中は β =0

に制御されているため 0=⋅ayV である．よって， 
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(a) 向風時の対地経路角γ と対気経路角 aγ  
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(b) 風による揚力，抗力の変化 

 

図 4-2 釣合い飛行時における，風の影響 
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ゆえに gβ が小さくなるためには， WV が小さくなるか，

gV が大きくなる必要がある．しかし， gV は地上に近づ

くにつれて速度を落とすため，明らかに小さくなる．よ

って，それ以上に WV が小さくなる必要がある．図 3-5(b)

の風速プロファイルを確認すると，定常風の風速は高度

100m 以下付近から急激に小さくなっており，このため

に gβ は地上に近づくにつれて小さくなる． 

・ ラダー舵角の振動 

分離後の軌道捕捉フェーズにおいて，ラダー舵角の振

動がみられる．これは先の「スピードブレーキ舵角」の

項で述べた理由と同じく，バックラッシュモデルに起因

するものである．平衡滑空フェーズ以降はスピードブレ

ーキの使用を開始し，ラダー舵角を大きくとる．このた

めヒンジモーメント係数が 0 付近となることはなく，振

動は収まっている． 

 

4.2  感度解析 

 各不確定パラメタがシステムに及ぼす影響を，個別に

調査する．表 3-2 に示す各不確定パラメタの 3σ相当値

を１つずつノミナル・モデルに加えて飛行シミュレーシ

ョンを実行し，各不確定パラメタの影響を確認した．特

に設計の初期段階では，各不確定パラメタに対するシス

テムの耐性が不十分であることが多く，原因となる不確

定パラメタを特定する手段として，感度解析は非常に効

果的である．感度解析による確認と，問題となる不確定

パラメタに対する原因調査及び改善検討を繰り返し，不

確定性に対するロバスト性を向上させていった． 

 最終的には，あらゆる不確定パラメタを同時に加える

モンテカルロ法による総合評価を実施する．しかしこれ

までの経験から，感度解析結果において要求を満足出来

ないケースが 1 つでも存在する場合には，モンテカルロ

評価結果はあまり芳しくならない．場合によっては，ミ

ッション達成確率が 5～6 割となることもある．またモン

テカルロ評価では，あらゆる誤差を同時に，かつ，その

大きさもランダムに加えるため，その結果だけから直ち

に主因となる不確定パラメタを検出することが困難であ

ることも多い．このため，解析作業が一手間必要となる．

よってモンテカルロ評価実施前に，感度解析によって明

らかとなる問題点は解消しておくことが，設計の進め方

としては効率的である． 

 感度解析では，基本的には表 3-2(a)～(e)に示す不確定

パラメタを，それぞれ単独で，+3σ相当値，-3σ相当値

を独立にノミナルモデルに加える．つまり，各不確定パ

ラメタに対して＋側と－側の 2 回のシミュレーション評

価を実行する．ただし 3.2.1 項で述べた理由により， α⋅LC

誤差と α⋅mC 誤差は除いている．また表 3-2(f)のランダム

誤差は，時系列的に変動する性質を持ち，その変動が毎

回異なるため，システムに及ぼす影響も試行の度に変動

する．よって個別の不確定パラメタの影響確認という感

度解析の目的にそぐわないため，ここではランダム誤差

は含めずにモンテカルロ法でその影響を含めて評価する

こととした． 

 図 4-3 に，感度解析結果を示す．図 4－3(a)は接地状態

量を，また図 4-3(b)は飛行中の最大・最小値を，ノミナ

ルケースとの差として棒グラフで表したものである．縦

軸に示すのがノミナルケースに加えた不確定パラメタで，

ノミナルケースとの差が大きなものからそれぞれ上位

10 個ずつを示した．いずれのケースも許容範囲内に収ま

っていることがわかる．よって 3σ相当値の大きさの不

確定パラメタを単独でノミナルモデルに加えても，飛行

要求を満足することが確認できる．次に個別の評価量に

対する影響について考察する．最初に接地状態について，

次に飛行中の最大・最小値について記す． 
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図 4-3 (a) 感度解析結果： 接地状態量 
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図 4-3 (b) 感度解析結果： 飛行中の最大・最小値 
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4.2.1 接地状態 

 図 4-3 の結果から，定常風は接地状態量に大きく影響

することがわかる．この影響については既に 4.2 節で述

べた通りである．よって，ここではそれ以外の不確定パ

ラメタで影響の大きなものについて，以下にそれぞれ考

察する． 

 

・ - ZA 計測スケールファクタ誤差 

 - ZA のスケールファクタ誤差は，加速度出力の絶対値

が実際よりも小さめに計測され，出力の大きさに比例し

て誤差量も大きくなるものである．図 4-3 の結果より，

接地時の Z& ，Θ， gV などへの影響が大きく，着陸時の

縦運動への影響が大きい．誤差挿入時の，地面付近の実

験機の軌道を図 4-4 に示す．着陸直前に基準軌道の上方

に逸れ，浮き上がり気味になりながら，遠方に接地する．

このため接地時の速度が小さく，迎角（ピッチ角）が大

きくなる．ここで計測誤差は慣性センサ出力の誤差であ

り，方向は B 系 Z 軸方向である．機体を引き起こして経

路角が 0゜に近づくにつれて，加速度出力の絶対値は

徐々に大きくなり-1.0(G)に近づく．このためスケールフ

ァクタ誤差も，実験機の姿勢変化と共に大きくなる．こ

のときに加速度の絶対値が少し小さめに計測されて制御

されるため，実際にはやや負側に大きめの加速度指令が

出力される．このために，引き起こしが過大になりがち

である． 

・ dv の計測誤差 

 この誤差は，慣性センサ出力で鉛直下向き速度の計測

誤差である．高度 100m 以下からレーザ距離計の出力を

用いた推定速度に徐々に切り替わるため，着陸直前まで

この速度誤差が影響するわけではない．しかしそれまで

の飛行における誤差の影響が，着陸時までに吸収できて

いない．+側の誤差は実際以上に速い速度として計測さ

れるものであるが，このとき着陸時には浮き上がり，遠

方に接地する．このため，接地速度は小さくなり，姿勢

角が大きくなる．逆に，-側の誤差では基準軌道の下側を

飛行し，手前に接地する． 

・ 分離時 X 位置， Z 位置誤差 

 これらの誤差により，100m 近く接地 X 位置がずれる．

これは分離位置の誤差の大きさに応じて，オンラインで

基準軌道を前後及び上下に平行移動させているためであ

り，飛行運動としては特に問題はない．基準軌道を地面

に固定せずに接地時 X 位置の変動を許容し，飛行運動に

対する負荷を抑えるという考え方で，基準軌道を設計し

ている．分離時 X 位置の 3σ相当値は表 3-2(e)に示すよ

うに 100m であり，接地位置が 100m 程度変動すること

は合理的である． 

・ 横風 

 基本ケースの評価で考察したとおり，横風は接地時

gβ に対する影響が大きい．感度解析の結果から，他の

不確定パラメタに比べて gβ への横風の影響は非常に大

きいことがわかる．また，Φへの影響も最も大きいこと

がわかる． 

・ 計測位置（緯度 λ ），北方向の速度（ nv ）の計測誤

差 

 滑走路の X 方向は図 2-14(b)に示すように，ほぼ西向

きである．このため λ 及び nv の計測誤差は，主として

滑走路座標系Y 軸方向に影響する．いずれもY 位置への

影響が大きいが，表 3-2(d)より λ 誤差の大きさは約 6m

であり，感度解析結果も λ 誤差に対してY 位置に同程度
図 4-4 –Az スケールファクタ誤差挿入時の 

地面付近の軌道 
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の偏差がある．よって，誤差と結果が整合していること

が確認できる． 

・ 重心位置 CGy 誤差  

 重心位置のY 方向の誤差は，接地時のY 位置，Φ，方

位角など，横運動に関する状態量に広く影響している．

CGy 誤差を加えたケースの時歴データを，図 4-5(a)に示

す．分離直後から+ Y 方向に位置がずれ，ロール角を負

とすることによって，Y 位置を戻している．ラダー舵角

は平衡滑空状態でも，常に負側となっている．重心位置

のずれに伴うモーメントの釣り合いを，空力舵面の操舵

によって維持していることがわかる． 

 また，制御系では yA を 0 に維持することによって間接

的に β =0 の実現を意図している．ところが，ここでは

yA =0 であるが β ≠0 となっており，設計の意図とは異

なる状況が発生している．空力データを確認すると

rδ <0 のとき YC <0 となるが，一方で β <0 のときには

YC >0 となる．よって，β が負の値を持つことによって，

ラダー操舵でバランスのくずれた横力の釣り合いをとっ

ているものと推測できる．β が 0 ではないために，プリ

フレアでの引き起こしによりα が変化すると，横運動に

関する空力係数も変化する．この結果プリフレアフェー

ズにおいて，横運動が励起されていることがわかる．特

に，ロール運動が顕著である．以上より， CGy 位置の誤

差は β を発生させるため，姿勢制御を困難にする．今回

挿入した誤差量は 1.7cm 程度［表 3-2(a)参照］であるが，

搭載機器やウエイト等を調整し，できるだけ機体 X 軸上

に保持することが望ましいことがわかる． 

 また分離後の 10 数秒間だけ，ラダーが指令値に一致し

ていない現象がみられる．結論から言えば，原因はラダ

ーアクチュエータのバックラッシュである．ラダー舵角

と左右のラダーアクチュエータ舵角の関係は式（2.23）

の第４式で与えられるため，図 4-5(b)に左右のアクチュ

エータ舵角と指令値のグラフをそれぞれ示す．この図か

ら明らかなように，各アクチュエータには常にバックク

ラッシュ 1.5゜が存在している．ところが，ラダーアクチ

ュエータをスピードブレーキとして使用する 10 数秒以

降は，右アクチュエータのバックラッシュの符号が逆向

きとなる．このために，式（2.23）により算出される rδ

のバックラッシュ量は左右で相殺され，指令値と一致す

るようになる． 

 

4.2.2 飛行中の最大・最小値 

 図 4-3(b)に，飛行中の最大・最小値を示す．最大値，

最小値が発生した誘導フェーズも併せて示した．誘導フ

ェーズの図において，ノミナルケースでの最大値・最小

値の発生フェーズを青の破線で示している．以下に各評

価量について，それぞれ特徴を記す． 

・ α の最大・最小値 

最小値は分離直後に発生しており，一方で最大値は着

陸直前のファイナルフレアフェーズで発生する．分離直

後は姿勢が不安定なため最も最小値が発生しやすく，ま

た着陸時には低速で大きな揚力を必要とするため最大値

が発生しやすい． 

・ β の最大値 

 β は正・負の誤差に対して，左右対称であり最大値の

みを考えればよい．飛行中の β として最も大きくなるケ

ースは，分離時 β 誤差ケースとして挿入したケースであ

り，強制的に挿入した初期値である 5°以上の β が発生

するケースはない．姿勢制御系により，β はよく抑えら

れているといえる． 

・ ZA の最大値 

 引き起しにより負の値が大きくなるため，負側の最大

値は通常プリフレアフェーズで発生する．ところが，-3

σ相当値の [ ]eCm δ 誤差が加わると，平衡滑空フェーズで

負側最大となっている．このケースの縦運動の時歴を，

図 4-6 に示す．平衡滑空フェーズに切り替わる部分で，

Az∆ が指令値からはずれて大きく上下に振れているこ

とがわかる．つまり，この舵効き誤差によって遷移運動

が大きくなる．フェーズ切替えに伴う振れが原因で，引

起こし時ではなく平衡滑空フェーズの開始時に ZA の負

側の値が最大となっているものである．一方で，正の加

速度が最大となるのは，分離直後に頭を下げて降下する 
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図 4-5 (a) CGY+ 誤差挿入時の横運動 
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軌道捕捉フェーズである． 

・ DP の最大値 

 構造上の制限から，最大動圧が問題となる．動圧が最

大となるのは平衡滑空フェーズであり，ここで最も対気

速度は大きくなる．速度制御により動圧（等価対気速度）

は直接制御されており，制御指令通りであれば 60m/s に

相当する 2200Pa 程度が最大値となるはずである．ところ

が不確定パラメタの存在によって，最大速度が 65m/s を

超過するケースもあることが感度解析結果からわかる．

影響が大きなパラメタは，抵抗係数の減少に関わるもの

が多い． 

分離時の EASV 誤差については，ノミナルよりも小さい

速度で分離された場合に平衡滑空における速度が大きめ

となる．このケースの時歴を図 4-7 に示す． EASV はノミ

ナルよりも小さい 35m/s で分離され，その後平衡滑空フ

ェーズにおいて指令値を超過する．分離後にノミナルと

同程度の時間で 60m/s に達しており，加速が大きい．こ

のため一旦速度が上がると，速度の抑制が追いついてい

ない様子が確認できる． 

 

4.3 モンテカルロ評価 

 不確定パラメタに対するロバスト性を総合的に確認す

るために，表 3-2 に示す全ての不確定パラメタを同時に，

かつ，大きさもランダムに加えたモンテカルロ評価を実

施した． 

 

4.3.1 評価結果 

 各評価状態量に対して要求超過の割合をまとめたのが

表 4-2 であり，これは 10,000 回の飛行シミュレーション

試行の結果である．モンテカルロ評価の結果，飛行途中

で姿勢が不安定となって接地に至らなかったケースが

2.1%であり，この不安定ケースを含め全要求項目のうち

1 項目でも要求を満足できなかったケースが 9.4%という

結果となった．信頼区間を考慮すれば，「要求を超過する

割合は，9.8%以下」といえる 10,12,13)．これはシステムの

改善検討と設計評価を繰り返し，これまでで得られた最

もロバスト性の高いシステムの評価結果である．また表

4-2 には，各評価項目に対する要求超過割合も個別に示

している．なお，複数の評価量に対して要求を超過する

ケースが存在するため，表 4-2 における全体の要求超過

割合は，各評価量に対する割合を単純に合計した値とは 
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図 4-5 (b) ラダーアクチュエータの動作とバックラッシュ 
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図 4-6 [ ]eCm δ− 誤差挿入時の縦運動 
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図 4-7 分離時 EASV− 誤差挿入時の縦運動 
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異なっている． 

要求超過割合は１割以下まで低減できたが，この数字

はALFLEXやHSFDなどの他の実験システムと比較すると，

不確定要因に対するロバスト性は見劣りする．この理由

としては，リフティングボディ形状の空力特性に起因す

る誘導制御の困難さに加え，安価な小型模型／搭載機器

の使用と試験の簡略化による不確定パラメタの増大が挙

げられる．実際に今回の設計評価で考慮した不確定パラ

メタの値は，他の実験で用いたものよりも大きい．特に，

空力モデルやアクチュエータモデルで，それは顕著であ

る．  

 次に，被評価状態量のばらつきを確認する．接地状態

量を図 4-8(a)に，飛行中の最大・最小値を図 4-8(b)に示

す．赤線が許容値を示す．以下，接地状態と飛行中の最

大・最小値について，それぞれ結果を考察する． 

 

接地状態 

・ 接地位置 

 接地位置は，ノミナルケースの X =400, Y =0 (m)をほ

ぼ分布の中心としており，殆ど全ケースが要求範囲内に

収まっている． 

・ 接地速度 

 沈下率は 4.8%が要求の 3.0 m/s を超過しており，複数

の不確定パラメタの存在下では，着陸要求を満足するこ

とが容易ではないことがわかる．本実験機は，推力を持

たず揚抗比も小さい．このため，接地前に一定経路角で

飛行して減速するための，緩滑空フェーズを十分に確保

することが困難である．特に不確定要因の存在下では，

緩滑空フェーズが取れず，プリフレアフェーズから直接

ファイナルフレアフェーズに移行するケースもある．ま

た減速しすぎても，揚力が不足して沈下率が悪化する．

実験機が基準軌道の上方に逸れて浮き上がり，接地点が

より遠方となるときに速度が低下しやすい． 

・ 縦運動の姿勢 

 図 4-8(a)の右下図に，Θとα のばらつきを示す．この

２つのパラメタは，強い相関を持つことがわかる．接地

状態に限れば，要求を超過するのはΘ <0°となるケース

が多く，α が要求超過するケースは殆どない．Θ <0°

となるのは，引き起こしが不十分であり，着陸前に基準

軌道の下側を飛行して，高速のまま滑走路に接地するケ

ースが多い． 

・ 横運動の姿勢 

 要求超過の割合は gβ に比べてΦの方が圧倒的に大き

く，2.4%程度である．図 4-3(a)の感度解析結果は， gβ も

Φも共に横風の影響を受けやすいことを示すが，モンテ

カルロ評価ではΦのほうがより大きく影響を受ける結

果となった．あらゆる不確定パラメタを考慮した場合に

は，ロール角要求を満足することの方がより困難である

ことがわかる． 

表 4-2 モンテカルロ評価結果*1) 

評価量 要求超過割合 (%) 

［飛行中］ 

飛行不安定*2) 2.1 

Nz 最大値 0.8 

DP 最大値 0.1 

α 変動範囲 0.4 

β 変動範囲 0.1 

［接地時］ 

X 位置 0.0 

Y 位置 0.0 

Z&   4.8 

Θ   0.4 

Φ  2.4 

gβ  0.3 

 

全体 

［信頼区間］*3) 

9.4 

[0.0,  9.8] 

*1) 10000 回の試行結果． 

*2) 飛行中に姿勢が不安定となり，飛行不能となった

ケース．この場合，表 3-1 の評価基準は殆どの項

目で要求超過となるため，他の項目の要求超過割

合は不安定ケースを除いたものとして表示． 

*3) 上限のみの片側信頼区間，信頼度95%として算出． 
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飛行中の最大・最小値 

 図 4-8(b)には，飛行中の ZN と DP ，及びα と β の最

大・最小値の関係を示す．飛行中の最大値を黒，最小値

を青で示した．また，最大値・最小値が発生した誘導フ

ェーズも，それぞれの状態量について示してある． 

・ ZN の最大・最小 

 ZN が最小値となるのは，通常は基準軌道を捕捉する

ために頭を下げて降下を始める軌道捕捉フェーズである．

ところがモンテカルロ評価結果では，軌道捕捉フェーズ

からファイナルフレアフェーズまでの様々な誘導フェー

ズにおいて，最小値が発生している．一方で，最大値は

通常，平衡滑空から引き起こしを始めるプリフレアフェ

ーズである．しかしモンテカルロ評価ではこちらも，様々

な誘導フェーズで最大値が発生していることがわかる．

これは，飛行中に振動が発生するケースがあり，そのた

め通常の飛行とは異なる誘導フェーズにおいて ZN の最

大・最小値が発生しているケースが多いと推測される． 

・ DP の最大・最小 

 DP については構造上の制約から最大値が重要となる

が，通常は速度が最大となる平衡滑空フェーズで最大値

をとる．ところが，モンテカルロ評価では，プリフレア

フェーズで最大となるケースもかなり存在することがわ

かる．これらのケースでは，増速が遅く平衡滑空中に基

準速度に達しておらず，プリフレアフェーズに切り替わ

った直後に速度が最大となるものである． 

・ α の最大・最小 

 α が最大となるのは，通常は減速して着陸する前であ

る．ところがモンテカルロ評価結果では，あらゆる誘導

フェーズにおいて最大となる値が発生している．着陸時

以外で最大となるのは， ZN と同様に振動が発生する場

合であると推測される． 

・ β の最大・最小 

 β の分布は 0 を中心としてほぼ対称であり，絶対値の

大きさが問題となる．全ての誘導フェーズで最大値が発

生しているが，特に大きな β が発生するケースは，着陸

直前であることが多い． 

 

 

図 4-8 (a) モンテカルロ評価： 接地状態量 
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4.3.2 危険不確定パラメタの検出 

 感度解析結果から明らかなように，不確定パラメタ単

独で要求超過となるケースは解消されている．しかしモ

ンテカルロ評価では少なからぬケースが要求を超過して

いることから，複数の不確定パラメタの組み合わせの影

響によって，重大な結果が引き起こされているといえる． 

 ここで複数の不確定パラメタは，要求超過に対して全

て同程度に寄与していることもありうるが，いずれかの

パラメタの影響が特に大きい場合もある．よってパラメ

タ検出において重要なのは，その不確定パラメタが存在

しなかった場合に要求超過割合が大きく低下するような，

システム性能に対して大きく影響する不確定パラメタを

検出することである．ここでは，影響の大きな不確定パ

ラメタを検出するために開発した手法 14,15)を用いて，要

求超過に大きく寄与している不確定パラメタを検出する． 

 本検出法の内容については付録Ｂに示すが，簡単に言

えば仮説検定を利用する方法である．帰無仮説「全ての

不確定パラメタは要求超過に影響しない」の下で，各不

確定パラメタをテストしたときの，結果の妥当性を確率

jFP ⋅ で表す． jFP ⋅ の値が極端に小さいとき，前提とした

帰無仮説が誤りであると判断し，対応する不確定パラメ

タ j は要求超過に対して大きく影響していると判定する．

ここでは比較的要求超過の割合が大きかった評価項目を

取り上げ，「飛行中の不安定」，「接地時の Z& 要求超過」，

「接地時のΦ要求の超過ケース」の 3 項目について，主

因となる不確定パラメタを検出した．その結果を表

4-3(a)～(c)に，それぞれ示す．表中の jFZ ⋅ は，正規分布

近似した場合の“σ値”を表し， jFP ⋅ に対応する値を持

つ．つまり，上側累積確率が jFP ⋅ に相当するような，標

準正規分布における確率変数の値である． 

 検出の結果，「飛行中の不安定」に対しては plC ⋅ 誤差が

帰無仮説を否定するのに十分小さな値であることがわか

る．また plC ⋅ 誤差ほどではないが，風条件もかなり影響

 

 

 

図 4-8 (b) モンテカルロ評価： 飛行中の最大・最小値 
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しているという結果である．「接地時の Z& 要求超過」，「接

地時のΦ要求の超過ケース」に対しては，いずれも風条

件の影響が最も大きいという結果となった．Φ要求に対

しては， plC ⋅ 誤差の影響も比較的大きいことがわかる．

一方， Z& 要求に対しては，定常風には及ばないが ZA 計

測スケールファクタ誤差の影響もある程度大きいことが

わかる． 

 以上をまとめると，風条件， plC ⋅ 誤差， ZA 計測スケー

ルファクタ誤差が特に影響の大きい不確定パラメタであ

るといえる．次に，これら検出された不確定パラメタが，

実際にどの程度の影響を及ぼしているかを確認する．こ

のために，検出された各不確定パラメタを１つずつ削除

し，その他の条件は全く変えることなくモンテカルロ評

価を再度実行した．なお，風条件については，定常風と

連続突風を一つの不確定要因として扱い同時に削除した．

この結果を表 4-4 に示し，各要求超過の項目について検

出結果を考察する． 

・ 飛行不安定 

 plC ⋅ 誤差を削除（つまり plC ⋅ はノミナル値で固定）す

ることにより，飛行不安定の発生割合は 2.1%から 0.3%

に大幅に減少している．また風条件を削除することによ

っても，0.9%まで発生割合が減少しており，検出された

plC ⋅ 誤差及び風条件の影響が非常に大きいことが確認で

きる． 

 

 
表 4-3 (a) 飛行不安定ケースに対する検出結果 

( )417,3000 == FT NN  

No. 不確定 
パラメタ 

jFP ⋅  

(発生確率) 
jFZ ⋅   

（σ値） 
jFM ⋅  

 
jTM ⋅  

 

1. plC ⋅  2.5×10-35 12.3 401 2113 

2. 連続突風 2.1×10-13 7.24 352 2072 

3. 定常風 5.0×10-13 7.12 353 2089 

 

 

表 4-3 (b) 接地時 Z& 要求超過に対する検出結果 

( )542,3000 == FT NN  

No. 不確定 
パラメタ 

jFP ⋅  

(発生確率) 
jFZ ⋅   

（σ値） 
jFM ⋅  

 
jTM ⋅  

 

1. 定常風 1.5×10-10 6.30 439 2089 

2. ZA ｽｹｰﾙﾌｧｸﾀ 4.7×10-6 4.43 417 2066 

 

 
表 4-3 (c) 接地時Φ要求超過に対する検出結果 

( )278,3000 == FT NN  

No. 不確定 
パラメタ 

jFP ⋅  

(発生確率) 
jFZ ⋅   

（σ値） 
jFM ⋅  

 
jTM ⋅  

 

1. 定常風 3.1×10-19 8.89 259 2089 

2. 連続突風 8.6×10-18 8.51 255 2072 

3. plC ⋅  5.0×10-13 7.13 248 2113 
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・ 接地時の Z& 要求超過 

 検出結果では風条件の影響が最も大きいという結果で

あり，風条件を削除した場合の要求超過割合は，4.8%か

ら 3.2%へと確かに減少している． ZA 計測スケールファ

クタ誤差を削除した場合には，4.2%へと要求超過割合は

減少している．よって，確かに検出された誤差の影響は

大きいといえる．しかし，この要求超過割合の減少幅は，

飛行不安定に対する影響と比べると，それほど大きくは

ない．Z& 要求超過に影響するパラメタは，ある程度広い

範囲のパラメタに分散していると推測される． 

・ 接地時のΦ要求の超過ケース 

 最も影響が大きいとして検出された風条件を削除する

と，要求超過の割合は 2.4%から 0.4%に大きく減少して

いる．またこのとき， gβ 要求超過の割合も0.3%から0.0%

に減少している．よって，横運動に関する要求に対して，

風条件の影響はかなり大きいことがわかる．風条件の次

に影響が大きいとして検出された plC ⋅ 誤差を削除した場

合，要求超過の割合は 1.4%に減少しており，確かに plC ⋅

誤差の影響も大きいことがわかる． 

 

表 4-4 パラメタ検出結果の確認 

評価量 
全パラメタ 

（要求超過, %) 風条件削除 plC ⋅ 誤差削除 ZA ｽｹｰﾙﾌｧｸﾀ 

誤差削除 

［飛行中］ 

飛行不安定 2.1 0.9 0.3 2.0 

Nz 最大値 0.8 0.7 1.0 0.9 

DP 最大値 0.1 0.0 0.1 0.1 

α 変動範囲 0.4 0.2 0.4 0.4 

β 変動範囲 0.1 0.0 0.0 0.1 

［接地時］ 

X 位置 0.0 0.0 0.0 0.0 

Y 位置 0.0 0.0 0.0 0.0 

Z&  4.8 3.2 4.3 4.2 

Θ   0.4 0.2 0.2 0.4 

Φ  2.4 0.4 1.4 2.3 

gβ  0.3 0.0 0.2 0.4 

 

全体 

［信頼区間］ 

9.4 

[0.0,  9.8] 

4.9 

[0.0,  5.3] 

6.7 

[0.0,  7.2] 

8.7 

[0.0,  9.2] 

 

This document is provided by JAXA.



5 飛行制御パラメタの最適化 

 これまでの設計方法では表 4-2 の評価結果が最終的な

ものとなり，１割程度が要求を満足できないという結果

で設計は終了していた．ここではさらにこの結果を改善

することを目指し，誘導制御パラメタのチューニングを

実施した．直接モンテカルロ評価結果を改善するために

開発した，誘導制御パラメタ探索のための最適化アルゴ

リズムを用いた．本最適化手法は，文献 16)に記される

ものである．このモンテカルロ評価結果を直接最適化す

る手法を，以下では「統計的最適化」と呼ぶ． 

 

5.1 統計的最適化法の概要 

 統計的最適化の概念を，図 5-1 に示す．システムの設

計パラメタを変更しながら繰り返しモンテカルロ評価を

実行し，ミッション達成確率を改善していく．最適化計

算に用いたアルゴリズムは，Downhill-SIMPLEX 法に焼

鈍し法(Simulated Annealing)を組み合わせた方法を用い

ている 16)．統計的最適化が他の一般的な最適化と異なる

点は，評価関数が「要求超過割合」という統計量となる

ことである．このため，ある程度信頼性の高い評価関数

を得るためには，モンテカルロ評価の試行回数をそれな

りに大きく設定する必要がある．しかし一方で，試行回

数を大きくすれば計算負荷が増大し，結果を得るまでに

多くの時間（日数）を要して，作業効率が落ち，実用性

が低下する．ゆえにできるだけ少ない試行回数で，かつ，

結果に必要な信頼性を確保するような試行回数とする工

夫が必要である． 

 本手法では繰り返しモンテカルロ評価を実行するため，

計算負荷はかなり大きくなる．本実験は実験機の分離か

ら着陸まで実時間でも１分以下であり，１回当たりのシ

ミュレーション計算時間は 10 数秒程度である．しかし，

それでも繰り返しモンテカルロ評価を実行するとなれば，

 

図 5-1 制御パラメタの統計的最適化 
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多大な計算時間を要する．そこで，モンテカルロ評価は

並列計算が可能である性質を利用し，多数のＰＣを接続

した並列計算機システムを構築して，計算を高速化した

17,18)．並列計算システムの概念を，図 5-2 に示す． 

 誘導制御系は表 2-6 に示すように，実験機の分離から

着陸までに，いくつかの飛行フェーズに分けて設計して

いる．また縦運動と横運動に関する設計パラメタもそれ

ぞれ異なる．本誘導制御系では，縦誘導 6, 速度制御 3, 縦

制御 3，横誘導 3, 横制御 3 の合計 18 組の設計パラメタ

がある．このうち速度制御の設計パラメタは，縦誘導と

同時に最適化した．また縦誘導の緩滑空フェーズとファ

イナルフレアフェーズのパラメタも，同時に最適化した．

この結果，実際には 14 組の設計パラメタに分割して，最

適化計算を実行した．実験機分離から時間的に先となる

設計パラメタの組から順番に，結果を確認しながら統計

的最適化の計算を繰り返し実行した．このため並列計算

システムを用いても，全ての最適化計算完了までには約

１ヶ月程度の期間を要した． 

 

5.2 最適化法の適用 

 最適化計算は，表 2-8 に示す各誘導制御パラメタの組

に適用した．時間的に先となる分離後のパラメタの組か

ら順に最適化計算を実行したが，速度制御パラメタは並

進運動のコントロールであり縦誘導の一部であるため，

縦誘導パラメタと一緒に最適化した．よって，全部で 14

組の誘導制御パラメタに対して最適化計算を順に適用し，

最適化の効果が現れた組についてのみ，誘導制御パラメ

タを更新した．また分離直後のフェーズである「軌道捕

捉１」では，接地性能よりは飛行の安定性への影響が大

きいため，評価関数を「飛行不安定の割合」と設定し，

これを最小化した．その他の飛行フェーズでは，全評価

項目を含めた「要求超過の割合」を評価関数として最小

化した． 

 更新した誘導制御パラメタを，表 5-1 に水色の網掛け

で示す．最適化計算の結果，改善効果が現れた７組の誘

導制御パラメタについて更新した．主に平衡滑空フェー

ズ，プリフレアフェーズのパラメタを更新していること

がわかる．最適化計算により更新したパラメタは主とし

てフィードバックゲインであり，表 5-2 に最適化計算前

後のパラメタ値を示す．更新前後でパラメタの絶対値が

20%以上増加した場合は赤字で，逆に減少した場合は青

字で示した．さらに 50%以上増減したものについては，

太字で示している．各誘導制御パラメタと最適化結果に

ついて，表 5-1 中に数字で示した順番に，以下に記す． 

 

5.2.1 縦制御パラメタ 

表 5-1 中に①②で示した，縦制御パラメタの更新につ

いて述べる．縦制御の主たる計算式は，次式で表される． 

( ) ( cAZcIAZc AzAzKdtAzAzKe ΔΔΔΔ −⋅+−⋅= ∫⋅δ )  

( )cQccAZ QQKAzK −⋅+⋅+ ⋅ Δ  ( 5.1a ) 

「軌道捕捉フェーズ」では，Δ のフィードフォワー

ドゲインを用いておらず，次式となる． 
cAz

 

図 5-2 並列計算システム 
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表 5-1 最適化計算により，更新した誘導制御パラメタ 

  縦運動 横運動 

 誘導フェーズ 縦誘導 速度制御 縦制御 横誘導 横制御 

1 軌道捕捉１ 縦誘導１ － 

縦誘導２ － 

① 縦制御１ 

 

横誘導１ 

2 軌道捕捉２  
横制御１ 

3 平衡滑空 ③ 縦誘導３ 速度１ ② 縦制御２ ⑤ 横誘導２ ⑥ 横制御２ 

4 プリフレア ④ 縦誘導４ 

( )∫ −⋅= ⋅ dtAzAzKe cIAZc ΔΔδ  

( ) ( cQcAZ QQKAzAzK −⋅ )+−⋅+ ΔΔ  ( 5.1b ) ( 5.1

縦制御則の最適化は， I ， Z ， c⋅ ， Q の４パ

ラメタ，又は cAZ ⋅ を除く３パラメタのチューニングとな

る．ここ cAzΔ は縦誘導則の出力であり，基準軌道に

対して垂直方向の運動加速度を表す cAzΔ に相当する

計測量

縦制御則の最適化は， I ， Z ， c⋅ ， Q の４パ

ラメタ，又は cAZ ⋅ を除く３パラメタのチューニングとな

る．ここ cAzΔ は縦誘導則の出力であり，基準軌道に

対して垂直方向の運動加速度を表す cAzΔ に相当する

計測量

AZK ⋅ AK

で

．

が

AZK ⋅ AK AZK K

K

で

．

が

AZK K

K

b ) 

AzΔ であり，これは加速度計出力を用いて次式

より算出している． 

 ( ) ( ){ }gaa +⋅⋅= ⋅→→ mCGRBrefR RR Ψ,Θ,ΦΔ γγ  

  ( 5.2 ) 

ここで， 

  

( )

⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡
=

⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡
=

⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡ −
=

⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡
=

⋅

⋅

⋅

⋅

→

0

0
0

,

,
cos0sin

010
sin0cos

,
Δ
Δ
Δ

Δ

g

A
A
A

R

Az
Ay
Ax

CGz

CGy

CGx

mCG

refref

refref

refR

g

a

a

γγ

γγ
γγ

重心位置の加速度計測値 は，基本的に式（2.41）を

について解けば得られる．しかし の計測値は存在

しないため，この項は無視して次式により近似的に求め

た．また

mCG⋅a

CGa ω&

refγ は基準経路角であり，設計された基準軌道

により決まる． 

 { })(B
INSmCG rωωaa ××−=⋅  ( 5.3 ) 

式( 5.2 )で AzΔ を算出して，縦制御則の式( 5.1)に使用する． 

 表 5-1 に示すように，最適化計算によって縦制御則の

パラメタは「軌道捕捉」「平衡滑空」の飛行フェーズで更

新している．更新前後のパラメタ値を表 5-2(a)(b)に示す．

全体的に制御ゲインが増加しており，制御を強化するこ

とによって分離直後から平衡滑空までに飛行のロバスト

性を高めていることがわかる． 

 

5.2.2 縦誘導／速度制御パラメタ 

ここでは表 5-1 中に③④で示した，縦誘導と速度制御

パラメタの更新について述べる．縦誘導指令及び速度制

御のフィードバック部分は，次式で表される． 

( ) ( ) ( )
( ) ( ){ } ( )2246

Δ

EASrefEASSrefEASIScFB

refDHrefHrefIHcFB

VVVKdtVVKsb

HHKHHKdtHHKAz

⋅−⋅+−⋅=

−⋅+−⋅+−⋅=

∫
∫

⋅⋅

⋅⋅⋅

δ

&&

 
( 5.4 ) 

縦誘導／速度制御の最適化は，K ，K ，K ， ，

の５パラメタ，又は速度制御パラメタを除いた 3 パ

ラメタの最適化計算となる． 

IH⋅ ⋅H DH ISK ⋅

SK

 表 5-1 に示すように，縦誘導のパラメタは「平衡滑空」

「プリフレア」の飛行フェーズで更新した．更新前後の

パラメタはそれぞれ，表 5-2(c)(d)に示す．平衡滑空フェ

ーズでは，高度誤差を抑えるためのゲインが，やや小さ 

速度２ 

5 緩滑空 縦誘導５ 

6 ファイナル・フレア 縦誘導６ 

速度３ 

 

 

縦制御３ 

 

横誘導３ 

 

 

⑦ 横制御３ 
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表 5-2 (a) 軌道捕捉１・縦制御パラメタの最適化 

パラメタ 最適化前 

くなっている．平衡滑空フェーズは直線軌道であり，そ

の軌道からの偏差を抑えることが制御系の主たる目的で

ある．不確定パラメタによるシステムの変動に対して，

高度偏差を抑制するのに十分なフィードバックゲインが

あれば，安定性確保の面からできるだけゲインは小さい

方がよい．高度の偏差抑制に関しては，安定余有確保の

ためゲインが減少しているものと推測される．これに対

して，速度制御のフィードバックゲインは大幅に増加し

ている．速度制御では偏差を抑制するためのゲインが不

十分であったと考えられ，結果として比例ゲインが約 4

倍に増加している． 

最適化後 

一方のプリフレアフェーズでは，全体的にゲインが増

加している．曲線の基準軌道に追従させるため，フィー

ドフォワード指令が優勢な飛行フェーズであるが，フィ

ードバック指令を強化して不確定パラメタに対するロバ

スト性を高めているものと推測できる． 

 

5.2.3 横誘導パラメタ 

表 5-1 中に⑤で示す，横誘導パラメタの更新について

述べる．横誘導指令は，次式で表される． 

  ( 5.5 ) YKYKdtYK DYYIYc
&⋅−⋅−⋅⋅−= ⋅⋅ ∫Φ

横誘導の最適化は， ， ， の３パラメタのチ

ューニングとなる． 

IYK ⋅ YK DYK ⋅

 横誘導パラメタは，最適化計算によって「平衡滑空」

フェーズにおいて更新しており，最適化前後の値を表

5-2(e)に示す．ここで積分ゲインは実質的に 0 であり，比

例及び微分制御により からの偏差を抑えている．

比例ゲイン，微分ゲイン共にかなり大きくなっており，

最適化前に安定余有がかなり確保されていたといえる．

またゲインを大きくすることで，平衡滑空フェーズにお

いて不確定性に対するロバスト性を高めている． 

0=refY

 

5.2.4 横制御パラメタ 

最後に表 5-1 中に⑥⑦で示した，横制御パラメタの更

新について述べる．横制御はロール運動とヨー運動が連

成しているため，エルロン指令とラダー指令を次式によ

AZIK  -0.00675 -0.0105 

AZK  -0.00969 -0.0132 

 0.348 0.318 QK

 

表 5-2 (b) 平衡滑空・縦制御パラメタの最適化 

パラメタ 最適化前 最適化後 

AZIK  -0.00824 -0.00998 

AZK  -0.00801 -0.0100 

AZCK  -0.000420 -0.00890 

 0.310 0.308 QK

 

表 5-2 (c) 平衡滑空・縦誘導パラメタの最適化 

パラメタ 最適化前 最適化後 

IHK ⋅  0.00908 0.00558 

HK  0.120 0.0878 

DHK ⋅  0.504 0.452 

ISK ⋅  0.00160 0.00167 

 0.0185 0.0723 SK
 

表 5-2 (d) プリフレア・縦誘導パラメタの最適化 

パラメタ 最適化前 最適化後 

IHK ⋅  0.0346 0.0289 

HK  0.224 0.424 

DHK ⋅  0.578 0.768 

ISK ⋅  0.00116 0.00531 

 0.0205 0.0239 SK
 

表 5-2 (e) 平衡滑空・横誘導パラメタの最適化 

パラメタ 最適化前 最適化後 

IYK ⋅  0.0 0.0 

YK  0.00599 0.0127 

DYK ⋅  0.0271 0.0576 
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り同時に算出している． 

RKPKAKa RaPayAyac ⋅+⋅+⋅= ⋅⋅⋅δ
 

 

RKPKAKr RrPryAyrc ⋅+⋅+⋅= ⋅⋅⋅δ
 

 

( 5.6 ) 

横制御則の最適化は， ， ， ， ， ，

， ， ， ， ， の合計 11 パ

ラメタの最適化計算となる． 

AyaK ⋅ PaK ⋅ RaK ⋅ Φ⋅aK IaK ⋅⋅Φ

caK Φ⋅ AyrK ⋅ PrK ⋅ RrK ⋅ Φ⋅rK IAyrK ⋅⋅

 表 5-1 に示すように，横制御パラメタの最適化は「平

衡滑空」「プリフレア以降」の飛行フェーズにおいて更新

しており，接地性能を改善している．最適化前後のパラ

メタ値は，平行滑空フェーズについて表 5-2(f)に，プリ

フレアフェーズ以降について表 5-2(g)に，それぞれ示す．

最適化前と比較すると，誘導出力である に対するフ

ィードフォワードを活用するようになっており，これは

追従性改善に寄与するものと推測できる．また全体的に

ゲインは増加しており，ロバスト性改善のために制御力

が強化されているといえる． 

cΦ

( ) ( )
cca

cIaca

K

dtKK

Φ

ΦΦΦΦ

Φ

ΦΦ

⋅+

−⋅+−⋅+

⋅

⋅⋅⋅ ∫

  

5.3 最適化システムの評価 

 最適化計算によって得られたシステムの評価結果を，

表 5-3 に示す．これは最適化前の表 4-2 に対応するもの

であり，要求超過割合は 1 割弱であったものから，6.3%

以下まで改善することができた．特に改善がみられた項

目は，飛行不安定と接地時の沈下率であり，要求超過割

合は半減程度，又はそれ以下まで改善できている．また

接地時 の要求超過割合も，かなりの改善効果が見られ

る．このときの状態量のばらつきを，図 5-3 に示す． 

Φ

dtAKK yIAyrr ∫ ⋅⋅+⋅+ ⋅⋅⋅ ΦΦ

 一般に，最適化計算によって全体的に誘導制御系のフ

ィードバックゲインは大きくなり，余有を削ることによ

って制御性能は向上する．この結果，指令値への追従性

能が向上して，不確定要因に対する耐性も高まる．余有

 

表 5-2 (f) 平衡滑空フェーズ・横制御パラメタの最適化 

最適化前 最適化後 最適化前 最適化後 パラメタ パラメタ 

aAyK  -0.00905 -0.0595 rAyK  -0.0480 -0.0716 

aPK  -0.0781 rPK  -0.0184 -0.0382 -0.0665 

aRK  -0.670 -0.763 rRK  0.756 0.865 

ΦaK  -0.500 -0.428 ΦrK  -0.112 -0.233 

IaK Φ  -0.278 -0.451 rAyIK  0.186 0.00343 

caK Φ  0.00 0.107 － － － 

 

表 5-2 (g) プリフレア以降・横制御パラメタの最適化 

パラメタ 最適化前 最適化後 パラメタ 最適化前 最適化後 

aAyK  -0.0234 -0.0154 rAyK  -0.0137 -0.0871 

aPK  -0.0826 -0.0624 rPK  0.00517 0.0106 

aRK  -0.691 -1.14 rRK  1.23 1.16 

ΦaK  -0.596 -0.515 ΦrK  0.0966 0.168 

IaK Φ  -0.313 -0.292 rAyIK  0.536 0.302 

caK Φ  0.00 0.0390 － － － 
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を必要以上に削ると飛行不安定の危険性が高まるが，制

御パラメタ最適化の中でモンテカルロ評価を用い，あら

ゆる不確定要因の影響を反映させているために，過度に

余有が削られることを防いでいる．その結果，必要な余

有を確保した上で，より高性能なシステムを実現できる． 

 最適化後のシステムにおいて，性能に影響する不確定

パラメタに変化があるか確認するため，感度解析を実施

した．その結果を図 5-4 に示す．これは最適化前の図 4-3

に対応するものであるが，影響の大きなパラメタは，若

干の順位の変化はあるものの，その項目は殆ど変わらな

い．このことは，単独の不確定パラメタの影響を調査し

ただけでは，正しくシステムのロバスト性を評価するこ

とはできないことを示すともいえる． 

 次に，最適化後のシステムに対して，危険不確定パラ

メタを検出した．その結果を，表 5-4 に示す．これは，

最適化前のシステムにおける表 4-3 に対応するものであ

る．結果を比較すると依然として風の影響は大きいが，

誘導制御パラメタが変更されたことにより，相対的に風

の影響は低下している．飛行不安定に影響を及ぼすと判

定された不確定パラメタは ， ， ，風条件で

ある．また接地時

qmC ⋅ plC ⋅ emC δ⋅

Z& Φ 要求超過に影響する不確定パ

ラメタは， dv 計測誤差， nC ⋅ .gcY 風条件である． 

表 5-3 最適化後のモンテカルロ評価結果 

評価量 要求超過割合 (%) 

［飛行中］ 

飛行不安定 0.6 

Nz 最大値 1.0 

DP 最大値 0.0 

α 変動範囲 0.2 

と の

δ ， ，r .

 これらの不確定パラメタの影響を確認した結果を，表

5-5 に示す．飛行不安定に影響するパラメタは，主とし

て表 5-5(a)に示した．検出された ， ， 誤差

をそれぞれ削除した場合、飛行不安定の割合は半減かそ

れ以下になっており，確かにこれらの誤差パラメタの影

響はいずれも大きいことが確認できる．特に 誤差を

削除することで，飛行不安定に加えて飛行中の

qmC ⋅ plC ⋅ emC δ⋅

qmC ⋅

ZN 超過

の割合も大きく減少している．このことから， 誤差

は分離直後の安定性に大きく影響しているといえる． 

qmC ⋅

β 変動範囲 0.0 

［接地時］ 

X 位置 0.0 

Y 位置 0.0 

Z&   2.8 

Θ   0.2 

Φ  1.8 

gβ  0.2 

 

 次に接地時 Z& 及びΦの要求超過ケースに対して，不確

定パラメタの影響を確認した結果を表 5-5(b)に示す．ま

ず接地時 Z& 求に対しては， dv 計測誤差， rnC δ⋅ 差， ..gcY

が検出されているが，これらを削除すると要求超過

割合は確かにある程度減少している．全ての不確定パラ

メタを含む場合の要求超過割合が 2.8%であるのに対し，

1.8～2.0%まで減少している．しかし，それほど大きく改

善しているわけではなく，単独の不確定パラメタの影響

としてはこの程度である．よって，接地時

全体 

［ 信頼区間 ］ 

5.9 要 誤

誤差

Z& 要求に対し

て影響を及ぼすパラメタは，特に大きな影響を持つもの

が存在するというよりは，いくつかの不確定パラメタに

分散しているといえる． 

[0.0,  6.3] 

 

 接地時 要求に対しては，検出結果に現れているとお

り風の影響が最も大きく，風条件を取り除くことにより

要求超過割合は 1.8%から 0.3%へと大きく改善する．ま

た併せて

Φ

gβ 要求超過割合も 0.0%となる．風条件以外に

検出されたパラメタは，C 誤差，Y 差であるが，

これらを削除した場合もそれぞれ 1.3%，1.2%まで改善さ

れ，ある程度接地時 要求に影響を及ぼしていることが

確認できる． 

rn δ⋅ 誤..gc

Φ

 個別の評価項目については以上であるが，全評価項目 
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 リフティングボディ飛行実験（LIFLEX）誘導制御系 －システム評価と飛行制御パラメタ最適化－ 77 

 

図 5-3 (a) 最適化後のモンテカルロ評価： 接地状態量 

 

 

図 5-3 (b) 最適化後のモンテカルロ評価： 飛行中の最大・最小値 
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 - Ycg            
 + Az-ｽｹｰﾙﾌｧｸﾀ    
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図 5-4 (a) 感度解析結果： 接地状態量 
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図 5-4 (b) 感度解析結果： 飛行中の最大・最小値 
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表 5-4 (a) 飛行不安定ケースに対する検出結果 （最適化後） 

( )233,3000 == FT NN  

の超過割合については最適化計算によって 6.3%以下ま 

で改善することができた．このリスクは実験実施にあた

って，必ずしも小さいとは言えない．ただし飛行不安定

となる確率は 1.0%以下であること，及び空中模擬着陸で

の実験であること，を考慮すれば ALFLEX や HSFD の例

を考えても，実験の実施自体が不可能なレベルというほ

どではない． 

 先に述べたように，本実験システムでは低コスト化に

よるいくつかの試験の省略・簡略化と，アクチュエータ

性能が十分ではない小型模型による実験計画としたがゆ

えに，これまでに実施した他の実験よりも不確定パラメ

タを大きく設定せざるを得なかった．このため誘導制御

系の設計では，リフティングボディ形状に起因する空力

特性の厳しさに加えて，不確定要因に対する余有を大き

くとる必要があり，飛行／着陸性能と不確定要因に対す

るロバスト性の両立が特に厳しいものとなった．そこで

次に，今後の参考とするために，仮に他の実験システム

8,10,19)と同等の不確定パラメタとした場合に，要求超過割

合はどの程度改善されるかを確認した．変更後の設計モ

デルを，以下では「一般化モデル」と呼ぶこととする． 

No. 不確定 
パラメタ 

jFP ⋅  

(発生確率) 
jFZ ⋅   

（σ値） 
jFM ⋅  

 
jTM ⋅  

 

1. qmC ⋅  7.1×10-14 7.40 202 1925 

2. plC ⋅  3.9×10-10 6.15 197 1980 

3. emC δ⋅  5.7×10-9 5.71 192 1952 

4. 定常風 2.7×10-5 4.04 180 1947 

表 5-4 (b) 接地時 Z& 要求超過に対する検出結果 （最適化後） 

( )381,3000 == FT NN  

No. 不確定 
パラメタ 

jFP ⋅  

(発生確率) 
jFZ ⋅   

（σ値） 
jFM ⋅  

 
jTM ⋅  

 

1. dv ﾊﾞｲｱｽ 1.3×10-11 6.67 305 1940 

2. rnC δ⋅  3.0×10-11 6.54 306 1958 

3. ..gcY 7.1×10-11 6.05 303 1969  

表 5-4 (c) 接地時Φ要求超過に対する検出結果 （最適化後） 

( )198,3000 == FT NN  

No. 不確定 
パラメタ 

jFP ⋅  

(発生確率) 
jFZ ⋅   

（σ値） 
jFM ⋅  

 
jTM ⋅  

 

1. 定常風 5.7×10-16 8.01 181 1947 

2. 連続突風 2.8×10-13 7.21 174 1915 

3. rnC δ⋅  2.6×10-8 5.45 165 1958 

4. ..gcY  1.0×10-5 4.26 158 1969 
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表 5-5 (a) 最適化システムにおける主要不確定パラメタの影響 （飛行不安定） 

 

 

 

評価量 

全パラメタ 

（要求超過, %) 

qmC ⋅ 誤差削除 plC ⋅ 誤差削除 emC δ⋅ 誤差削除 

 

［飛行中］ 

飛行不安定 0.6 0.3 0.2 0.3 

Nz 最大値 1.0 0.3 0.9 0.6 

DP 最大値 0.0 0.0 0.0 0.0 

α 変動範囲 0.2 0.1 0.2 0.1 

β 変動範囲 0.0 0.0 0.0 0.0 

 

［接地時］ 

X 位置 0.0 0.0 0.0 0.0 

Y 位置 0.0 0.0 0.0 0.0 

Z&   2.8 2.5 2.5 2.3 

Θ   0.2 0.2 0.1 0.1 

Φ  1.8 1.6 1.4 1.5 

gβ  0.2 0.2 0.2 0.2 

 

 

全体 

［信頼区間］ 

5.9 

[0.0,  6.3] 

4.4 

[0.0,  4.8] 

5.0 4.4 

[0.0,  5.3] [0.0,  4.8] 
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Z&表 5-5 (b) 最適化システムにおける主要不確定パラメタの影響 （接地時 ， ） 

 

評価量 

全パラメタ 

（要求超過, %) 

Φ

dv rnC δ⋅ ..gcY誤差削除 誤差 誤差 風条件削除 

削除 削除 

 

［飛行中］ 

飛行不安定 0.6 0.5 0.6 0.4 0.4 

Nz 最大値 1.0 0.9 0.9 0.7 0.5 

DP 最大値 0.0 0.0 0.0 0.0 0.0 

α 変動範囲 0.2 0.2 0.2 0.2 0.1 

β 変動範囲 0.0 0.0 0.0 0.0 0.0 

 

［接地時］ 

X 位置 0.0 0.0 0.0 0.0 0.0 

Y 位置 0.0 0.0 0.0 0.0 0.0 

Z&   2.8 2.0 1.8 1.9 2.0 

Θ   0.2 0.1 0.1 0.1 0.2 

Φ  1.8 1.7 1.3 1.2 0.3 

gβ  0.2 0.2 0.2 0.0 0.0 

 

 

全体 

［信頼区間］ 

5.9 

[0.0,  6.3] 

4.9 4.5 4.2 3.0 

[0.0,  5.3] [0.0,  4.9] [0.0,  4.6] [0.0,  3.3] 
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6 一般化モデルによる性能評価 6.1 不確定パラメタの見直し 

 本実験は低コスト／小型模型を前提とした計画である

ために，不確定パラメタを大きく設定せざるを得なかっ

たことは既に述べた．そこで今後の参考資料とするため，

不確定パラメタの大きさを他の実験で使用した値と同等

に見直して，システム評価を実施した．これにより，よ

り実機に近い規模のシステムについて，そのロバスト性

をある程度推測できるものと考える． 

 ここでは，見直す不確定パラメタについて述べる．他

の実験システムと比較して特にその相違が大きい「空力

モデル誤差」，及び「アクチュエータモデル誤差」に着目し，

これらの大きさを見直した．具体的には，以下に記す． 
 

［空力モデル誤差の変更］ 

 変更した空力誤差モデルを，LIFLEX モデルと比較し

て表 6-1 に示す．ここでは，全ての空力誤差モデルでは  

 

表 6-1 一般化モデルで変更した空力モデル誤差 
 

No. 

 

変数名 

 

記号 

LIFLEX ﾓﾃﾞﾙ 

３σ相当値 

一般化ﾓﾃﾞﾙ 

３σ相当値 

 

単位 

   (-) (+) (-) (+)  

[01] 空力係数 - 0LC  

[02] バイアス - 0DC  

[03]  

 
α依存の誤差 

（図 6-1 で比較） 
- 0mC  

[04]  -0.0022 0.0022 -0.0013 0.0013 - 0YC  

[05]  -0.0023 0.0023 -0.0014 0.0014 - 0lC  

[06]  -0.0013 0.0013 -0.0008 0.0008 - 0nC  

[07] 静的 (1/deg) α⋅LC  

[10] 空力微係数 (1/deg) α⋅mC  

[13]  (1/deg) β⋅YC  

[14]  (1/deg) β⋅lC  

[15]  

 
 

α依存の誤差 
（図 6-1 で比較） 

 
 

(1/deg) β⋅nC  

mC  [ eδ ] [22] 舵効き 表 3-3(d) -23.3 23.3 (%) 

[23]    -0.00092 0.00092*1) -65 65 (%) aYC δ⋅

[24]   [lC aδ ] 表 3-3(d) -12.7 12.7 (%) 

nC  [ aδ ] [25]  -50 100 -65 65 (%) 

YC  [ rδ ] [26]  -32.3 32.3 (%) 

[27]  lC  [ rδ ] -18.6 18.6 (%) 

 
 

表 3-3(d) 
 -25.4 25.4 (%) [28]   [nC rδ ] 

[29]  LC  [ elvsbδ ] -20 20 (%) 

[30]   [DC elvsbδ ] -20 20 (%) 

[31]   [mC elvsbδ ] -20 20 (%) 

[32]  LC  [ rdsbδ ] -20 20 (%) 

[33]   [DC rdsbδ ] -20 20 (%) 

 
 
 

表 3-3(e) 
 
 

-20 20 (%) [34]   [mC rdsbδ ] 

*1) 単位は%ではなく，1/deg 
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図 6-1 α依存空力誤差の相違 
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なく，変更を加えた項目のみを示している．この中でα
に依存して誤差量が変化するものについては，図 6-1 に

示した．舵効き誤差は，表 3-3 において舵角に依存した

誤差量として与えられているが，一般化モデルでは全

て%表示としてノミナルの舵効きに対する割合とした．

全般的に誤差の大きさは小さくなっているが，特に横運

動に関する誤差が小さくなっている． 

 

［アクチュエータモデルの変更］ 

 アクチュエータモデルについては，誤差ばかりでなく

ノミナルモデルのパラメタも変更した．ノミナルモデル

の変更を表 6-2(a)に，誤差の大きさの変更を表 6-2(b)に示

す．こちらも，変更したパラメタのみを示している．ア

クチュエータモデルのパラメタの中で，特に飛行性能へ

の影響が大きいのが，バックラッシュ量 BLε とアクチュ

エータ内部処理である離散化幅 である．一般化モデ

ルでは，バックラッシュ量は小さく見直し，また離散化

幅の誤差はバイアス誤差に含めて設定した． 

QΔ

 

6.2 システム評価 

 一般化モデルのモンテカルロ評価結果を，表 6-3 に示

す．飛行不安定ケースは殆ど解消され，また全要求項目

を含めた要求超過割合も表5-3の6.3%以下から2.1%以下

まで改善した．その他の評価項目では，飛行中の の

要求超過の割合が殆ど解消され，接地時の

ZN

Z& と も共に

1%以下まで改善している．このときの状態量のばらつき

Φ

 

表 6-2 (a) 一般化モデルで変更したアクチュエータ・モデル（ノミナル値） 
  エレボン ラダー 

LIFLEX LIFLEX パラメタ （単位） 一般化ﾓﾃﾞﾙ 一般化ﾓﾃﾞﾙ 

QΔ  (deg) 0.35 0.15 0.0 0.0 

0ω  (rad/s) 37.7 62.8 45.0 62.8 

0ζ  - 0.8 0.7 0.65 0.7 

BLε  (deg) 0.5 0.25 1.5 0.25 

 

表 6-2 (b) 一般化モデルで変更したアクチュエータ・モデル誤差 

  LIFLEX ﾓﾃﾞﾙ 

３σ相当値 

一般化ﾓﾃﾞﾙ 

３σ相当値 
 

  (-) (+) (-) (+) 単位 

エレボン BLε  (片側) -0.1 0.25 -0.25 0.0 (deg) 

 0K  -0.05 -0.075 0.075 0 - 

 0ω  -12.57 37.70 -3.0 3.0 (rad/s) 

 0ζ  -0.2 0.2 -0.14 0.14 - 

 QΔ  -0.05 0.05 0.0 0.0 (deg) 

 Bδ  -0.35 0.35 -0.5 0.5 (deg) 

ラダー BLε  (片側) -0.5 0.25 -0.25 0.0 (deg) 

 0K  -0.03 0.03 -0.075 0.075 - 

0ω  -5 5  3.0 (rad/s) -3.0 

0ζ  -0.05 0.05  -0.14 0.14 - 

QΔ  -0.05 0.05 0.0 0.0 (deg) 

 Bδ  -0.0 0.0 -0.5 0.5 (deg) 
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を，図 6-2 に示す．この程度であれば，システムのロバ

スト性は ALFLEXX や HSFD とも遜色ない． 

 モデルを見直したことによる危険不確定パラメタの変

化を確認するため，これまでと同様に感度解析を実施し

た．結果を図 6-3 に示す．不確定パラメタ変更前の図 5-4

と比較しても，単独の不確定パラメタの影響としてはそ

れほど大きな相違は見られない．もっとも顕著な違いと

いえるのは，飛行中の最大動圧に対する 誤差の影響

が小さくなっていることくらいである．モンテカルロ評

価結果は大きく改善しているが，その違いは感度解析で

はあまり明確にはならないことがわかる． 

0DC

 次にモンテカルロ評価において危険不確定パラメタを

検出した結果を，表 6-4 に示す．要求を超過した評価項

目の中で，主要なものは接地時の Z& と である．風の影

響が大きいのはこれまでと同様であるが，今回新たに検

出されたものは接地時

Φ

Z& に対する 誤差である．接地

時 に対しては， 誤差が検出された．これは表 5-4

には含まれていないが，最適化前のシステムの検出結果

である表 4-3 には含まれる．よって 誤差は，その時々

の設計により影響の大きさは変動するものの，横の姿勢

運動に対する影響は小さくないといえる． 

α⋅mC

Φ plC ⋅

plC ⋅

表 6-3 一般モデルによるモンテカルロ評価結果 

評価量 要求超過割合 (%) 

［飛行中］ 

飛行不安定 0.0 

Nz 最大値 0.1 

 これまでと同様に，検出された不確定パラメタの影響

を調査した結果を，表 6-5 に示す．接地時 Z& に対する影

響が大きいとして検出された 誤差， 計測バイアス

誤差，風条件をそれぞれ削除すると，いずれのケースも

接地時

α⋅mC dv

Z& 要求超過の割合は半減程度，もしくはそれ以下

となっている．よって検出されたこれらの不確定パラメ

タの影響は，いずれも大きいことがわかる．一方で，接

地時 に対しては，風条件及び 誤差が影響の大きな

ものとして検出されている．表 6-5 の結果から，風条件

を削除することによって要求超過割合は 0.0%となって

おり，同時に

Φ plC ⋅

gβ 要求の超過割合も 0.0%となっている．

風条件は横運動に対して，非常に影響が大きいことを示

している．また風条件削除により，接地時 Z& の要求超過

割合も 0.5%まで低下し，全体評価項目を含めた要求超過

割合も信頼区間を考慮して 0.8%以下まで低下する．よっ

て不確定パラメタの中でも，風条件の影響は特に大きい

といえる． 

DP 最大値 0.0 

α 変動範囲 0.0 

β 変動範囲 0.0 

［接地時］ 

X 位置 0.0 

Y 位置 0.0 

Z&   0.9 

Θ   0.0 

Φ 0.9  

gβ  0.1 

 

全体 

［信頼区間］ 

1.9 

[0.0,  2.1] 
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図 6-2 (a) 一般化モデルに対するモンテカルロ評価： 接地状態量 

 

 
 

図 6-2 (b) 一般化モデルに対するモンテカルロ評価： 飛行中の最大・最小値 
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図 6-3 (a) 感度解析結果： 接地状態量 
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図 6-3 (b) 感度解析結果： 飛行中の最大・最小値 
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表 6-4 (a) 接地時 Z& 要求超過に対する検出結果 （一般化モデル） 
( )369,3000 == FT NN  

jFP ⋅ jFZ ⋅ jFM ⋅ jTM ⋅   不確定   No. 
パラメタ (発生確率) （σ値）   

α⋅mC1.  4.3×10-25 10.3 329 1954 

dv2. ﾊﾞｲｱｽ 4.3×10-18 8.59 313 1940 

3. 定常風 1.6×10-10 6.29 294 1947 

表 6-4 (b) 接地時Φ要求超過に対する検出結果 （一般化モデル） 
( )129,3000 == FT NN  

jFP ⋅ jFZ ⋅ jFM ⋅ jTM ⋅
   不確定   No. 

パラメタ (発生確率) （σ値）   

1. 連続突風 2.7×10-18 8.64 129 1915 

2. 定常風 3.6×10-16 8.07 127 1947 

plC ⋅3.  1.1×10-5 4.25 108 1980 

 

表 6-5 パラメタ検出結果の確認 （一般化モデル） 

dvα⋅mC plC ⋅誤差 誤差  全パラメタ ﾊﾞｲｱｽ誤差 風条件 

評価量 （要求超過, %) 削除 削除 削除 削除 

［飛行中］ 

飛行不安定 0.0 0.0 0.0 0.0 0.0 

Nz 最大値 0.1 0.1 0.2 0.1 0.1 

DP 最大値 0.0 0.0 0.0 0.0 0.0 

α 変動範囲 0.0 0.0 0.0 0.0 0.0 

β 変動範囲 0.0 0.0 0.0 0.0 0.0 

［接地時］ 

X 位置 0.0 0.0 0.0 0.0 0.0 

0.0 0.0 0.0 0.0 Y 位置 0.0 

0.4 0.3 0.5 0.8 Z&   0.9 

  0.0 0.0 0.0 0.0 0.0 Θ

0.9 0.8 0.8 0.0 Φ  0.7 

0.2 0.1 0.0 gβ  0.1 0.2 

 

全体 

［信頼区間］ 

1.9 

[0.0,  2.1] 

1.5 

[0.0,  1.7] 

1.3 

[0.0,  1.5] 

0.6 

[0.0,  0.8] 

1.8 

[0.0,  2.0] 
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7 まとめ 

 リフティングボディ自動着陸実験システムを対象と

し，様々な不確定パラメタを考慮した，飛行シミュレー

ション評価を実施した．その後に，モンテカルロ評価結

果を直接最適化するために開発したアルゴリズムを用

いて誘導制御系の設計パラメタを最適化し，システムの

不確定性に対するロバスト性を改善した．さらに今後の

参考資料とするため，今回の実験システムや実験計画の

制約によって大きく設定せざるを得なかった不確定パ

ラメタを，他の実験システムと同等に見直してシステム

評価を実施した．主な内容と成果を，以下に記す． 

・ 飛行シミュレーションモデルとして，解析に用いた

運動方程式，数値計算方法，機体モデル，環境条件

モデルについてまとめた． 

・ 誘導制御系設計の考え方と，その構成およびロジッ

クの概要を示した． 

・ 設計されたシステムに対する飛行シミュレーション

評価により，基本性能を確認し，接地性能に対して

横風の影響が大きいことを確認した． 

・ 不確定パラメタを単独で加える感度解析により，い

ずれの不確定パラメタに対しても要求を超過するこ

とはないことを確認した．また，システム性能に対

して影響の大きな不確定パラメタを明らかにした． 

・ モンテカルロ評価により，不確定パラメタの組み合

わせの影響も含めて評価した．その結果，飛行不安

定となる割合が2%程度，全要求を考慮した場合にそ

れを超過する割合が9.8%以下であることを確認した． 

・ モンテカルロ評価において，要求超過ケースに大き

く寄与する不確定パラメタを検出した．これまで経

験的に明らかとなっていた風条件の影響の大きさが，

改めて解析によっても確認できた．この他， plC ⋅ 誤

差， ZA 計測誤差なども大きな影響を及ぼすことが

明らかとなった． 

・ モンテカルロ評価結果を改善するために開発したア

ルゴリズムを用い，誘導制御系の設計パラメタを自

動でチューニングする，統計的最適化を実施した．

その結果，飛行不安定の割合は1%以下，全項目を併

せた要求超過割合は6.3%以下まで改善できた． 

・ 低コストが前提の本実験計画では不確定パラメタを

大きく見積もる必要があったが，今後の参考とする

ため，これらを他の実験システムと同等に見直して

システム評価を実施した．その結果，飛行不安定ケ

ースは殆ど解消され，全評価項目を含めても要求超

過割合は2.1%以下に低減できることを確認した．他

の実験システムとも遜色ないロバスト性を持つこと

を確認した． 

 

以上，LIFLEX誘導制御系の設計概要，システム評価，

誘導制御パラメタの最適化について述べた．飛行実験自

体は凍結されたものの，ここで検討した低揚抗比を持つ

機体の着陸技術，システムの評価手法，及び設計パラメ

タの統計的最適化の方法は，今後の宇宙輸送システムの

設計検討においても利用可能な技術である．本稿の検討

内容が，将来の宇宙輸送システムやその他の航空宇宙プ

ロジェクトに，何らかの形で寄与できれば幸いである． 
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_付録Ａ 空力モデル 

 本システムの設計評価に用いた，空力モデルについて

記す．以下に，空力モデルの構成，重心位置補正，揚抗

比の算出，V-γ線図導出について述べ，最後に様々な条

件下における空力係数，揚抗比，V-γ線図などのグラフ

を示す． 

elvrd

   

 

A.1 空力モデルの構成 

６分力に対応する空力係数は、次式により算出される。

それぞれの式右辺の各項が，数値データとして与えられ

るものを線形補間した関数である． 
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A.2 重心位置補正 

 上記 A.1 項で表される空力係数は，空力基準点におけ

る力とモーメントを表す空力係数である．これに対して

実験機の重心位置は空力基準点よりも前方に位置してお

り，重心回りの空力モーメントは式( A. 3 )( A. 5 )( A. 6 )で

表される風洞試験データの値とは異なる．そこで，式

（2.2）右辺の空力モーメント に対応する

空力係数を求める． 

CGCGCG NML ,,
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両辺を，空力係数を用いて表すと， 
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式( A. 12 )の第２式より，  これで重心位置まわりに変換したモーメント係数が得

られ，式（2.2）における空力モーメント

が得られる． 

CGCGCG NML ,,
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 式( A. 13 )と式( A. 14 )より，各αに対して γ と の関

係が得られ，V-γ線図が描ける． 

EASV
A.3 揚抗比とV-γ線図算出 

揚抗比は，空力データ ，及び を用いて直接得ら

れる． 

LC DC  

A.4 空力係数プロット 

 DL CCDL =/  ( A. 10 )  図 A-2 に，各入力パラメタの変動に対する 6 個の空

力係数と，揚抗比，V-γ線図を示す．各図において，各

入力パラメタが 0（地面効果の入力高度 gh については大

きな値）の基準状態の特性を，黒線で表している．これ

らは，入力パラメタを単独に変化させたものである．各

図において揚抗比は，単純に式(A. 10)から得られる値を

示しており，モーメントの釣り合いは考慮していない．

また，地面効果は， ， ， に対してのみ影響

するモデルとして定義されているため， ， ，

の図は示していない［図 A-2 (k)］． 
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図 A-1 に，機体に働く力の釣り合いを示す．これから，

次式の関係が得られる． 
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ここで本実験システムでは，推力は 0 である．よって，

式( A. 11 )において とすると， 0=FT
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式( A. 12 )の各辺を割って整理すると， 
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図 A-1 縦の力の釣合い 
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図 A-2 (a) 空力特性（β 変化） 
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図 A-2 (c) 空力特性（ aδ 変化） 
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図 A-2 (d) 空力特性（ rδ 変化） 
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図 A-2 (e) 空力特性（ elvsbδ 変化） 
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図 A-2 (f) 空力特性（ aerordsb _δ 変化） 
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図 A-2 (g) 空力特性（ gδ 変化） 
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図 A-2 (h) 空力特性（ 変化） P
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図 A-2 (i) 空力特性（Q変化） 
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図 A-2 (j) 空力特性（ R 変化） 
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図 A-2 (k) 空力特性（ gh 変化） 
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付録Ｂ 危険不確定パラメタの検出 

 モンテカルロ評価における，危険不確定パラメタ検出

法の概要を記す．モンテカルロ評価において，飛行不安

定や評価基準の超過など，要求を満足出来ないケースが

発生する．以下ではこれらのケースをまとめて，「失敗ケ

ース」と呼ぶことにする．これらの失敗ケースにおいて

入力した不確定パラメタの組み合わせ，つまり不確定パ

ラメタ・ベクトルεを取り出す．εの要素のいずれかの

ものが，失敗ケースの発生に大きく寄与していることは

確かである．以下では，影響の大きな不確定パラメタを，

「危険不確定パラメタ」と呼ぶことにする．モンテカル

ロ評価ではあらゆる不確定パラメタを，同時に，かつ大

きさもランダムに加えるため，危険不確定パラメタを特

定することは通常容易ではない．ここでは，文献 14)及

び 15)に記述される，危険不確定パラメタ検出法の概要

を述べる． 

 

B.1 検出手順の概略 

 パラメタ検出法の概要を，図 B-1 に示す．まずモンテ

カルロ評価結果から，失敗ケースに対応する入力εを取

り出す．本手法は大きく分けて，2 つのステップから成

る．第１のステップはテスト入力の生成とモンテカルロ

試行であり，第 2 のステップは仮説検定による危険不確

定パラメタの検出である．これらについて，以下に順に

記す． 

 

B.2 テスト入力の生成とモンテカルロ試行 

 第一のステップでは，εに含まれる不確定パラメタの

組み合わせをランダムに変更して，モンテカルロ試行に

よりその影響を評価する．つまり各不確定パラメタを個

別に加えるのではなく，εの要素をランダムに半数程度

を選定し，統計的に各不確定パラメタの影響を調査する．

εの要素をランダムに選定した不確定パラメタベクトル

を，「テスト入力」と呼ぶことにする．テスト入力の生成

法を，図 B-2 に示す．εの各要素を 1/2 の確率でランダ

ムに削除して（0 として），テスト入力 iε を TN 個生成す

る． 

 各テスト入力 iε には，元のεの要素が約 1/2 含まれ

ることになる．よって， TN 個のテスト入力ベクトル中

に，個々の要素 j はそれぞれ約 2TN 回現れることにな

る．この TN 個のテスト入力を用いて，モンテカルロ試

行を実行する．ここでεの要素数を n ，第 j 番目の要素

が TN 個のテスト入力ベクトル中に含まれる回数を jTM ⋅ ，

nj ,,1L= とする． 

 テスト入力生成の際に用いるεであるが，モンテカル

 

図 B-1 危険不確定パラメタ検出の手順 
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図 B-2 テスト入力ベクトルの生成 

 

図 B-3 モンテカルロ試行結果の処理 

 

ロ評価において失敗ケースは必ずしも１ケースではなく，

通常は複数発生する．これら複数の失敗ケースにとって

全体的に最も影響の大きな不確定パラメタを検出しよう

と意図する場合には，テスト入力生成の際に，複数個の

を全て用いればよい．つまりε を順番に入れ替えなが

ら、テスト入力を生成すればよい． 

ε

 

B.3 仮説検定による，危険不確定パラメタ検出 

 第 2 のステップでは，テスト入力を用いたモンテカル

ロ試行結果を整理し，仮説検定により危険不確定パラメ

タを検出する．いま， 個のテスト入力を用いたモン

テカルロ試行の結果， 回の失敗ケースが発生したと

する．このとき個々の要素

TN

FN

( )jε の個数に着目すると，

個の中に含まれる要素数は である．この 個の

中で，失敗ケースに含まれる要素数を とする．これ

らの数の関係を，図 B-3 に示す． 

TN

jTM ⋅ jTM ⋅

jFM ⋅

 ここで要素 ( )jε が失敗ケースとは無関係だとすれば，

( )jε を含むケースの失敗確率( jTjF MM ⋅⋅ )は，全体の失

敗確率( TF NN )と大きくは違わないはずである［図

B-3(a)］．一方で，もし ( )jε が失敗ケースに大きく寄与し

ているとすれば，図 B-3(b)に示すように， の値は大

きくなるはずである．この性質を利用して，全ての要素

jFM ⋅

( )jε ， ( )n,,1L= について仮説検定を実施し，失敗ケ

ースへの寄与を判定する． 
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 仮説検定では，帰無仮説「全ての要素 ( )jε は，失敗ケ

ースとは無関係である」として，この仮説を前提条件と

してモンテカルロ試行で発生した の発生確率を求

める．この発生確率が異常に小さい時に帰無仮説を棄却

し，“要素

jFM ⋅

( )jε は，失敗ケースに寄与している”と判定

する． 

 帰無仮説の下で，失敗ケース数が 以上となる確率

は，次式で表される． 

jFM ⋅

jFP ⋅

 

( )( )

{ }FjT

x

Mx MN

xMNNxM

jF

NMx

C

CC
P

jF jTT

jTFTjT

,minmax

max

⋅

=

−−

⋅

=

= ∑
⋅ ⋅

⋅⋅

 ( B. 1 ) 

 上式では組み合わせ数の演算が含まれており， が

大きくなると計算機が取り扱える数値を超過してしまう

ことも起こりうる．正規分布による近似を用いれば、こ

のような問題はなくなり，また演算も簡単で実用性が高

い．標準正規分布において， に対応する値を と

すると， 

TN

jFM ⋅ jFZ ⋅

 
( ) ( )

( ) ( )
( )1

21

2 −⋅

−⋅−⋅⋅

−−−
=

⋅⋅

⋅
⋅

TT

FTjTTFjT

TFTjF
jF

NN
NNMNNM

NNNM
Z  

( B. 2 ) 

この の上側累積確率が、式jZ  ( B. 1 )の に相当する．

はいわゆる“σ値”を表しており，この値が大きい

ほど は小さくなる． 

jFP ⋅

jFZ ⋅

jFP ⋅

 最後に図 B-2 に示される，テスト入力を生成する際の

各要素を削除する割合について述べる．これまでの説明

では 1/2 としたが，実は必ずしも 1/2 でなくともよい．

テスト入力の目的は，一部の要素を削除することで各要

素の様々な組み合わせを生成し，テストすることである．

よって，要素を削除する割合は，0 又は 1 に近い値でな

ければよい．実際に失敗ケースが現れにくく， が極

端に小さい値しか得られない場合には，検定によるパラ

メタ検出が難しくなる．この場合にはモンテカルロ試行

回数 を増やす方法はあるが，さらに計算時間を要す

る．別の方法として，テスト入力生成の際の要素を削除

する割合を 1/2 よりも小さくすれば も大きくなり，

仮説検定が効率的となる可能性はある． 

jFM ⋅

FN

jFM ⋅

 

 

 

This document is provided by JAXA.


	表紙

	目次
	ABSTRACT
	概要
	記号
	1 はじめに
	2 実験システムと誘導制御系
	3 設計評価条件
	4 システム評価
	5 飛行制御パラメタの最適化
	6 一般化モデルによる性能評価
	7 まとめ
	参考文献



