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　はじめに
　 年代の宇宙往還機計画

の立ち上げ以来，日本では宇宙往還機システム
の研究開発が継続的に行なわれており，既に軌道再突
入実験 ，極
超音速飛行実験

，小型自動着陸実験

及び高速飛行実証
などの飛行実験が旧航空宇

宙技術研究所 及
び旧宇宙開発事業団

によって実施されてきた．
　 計画自体は凍結されたものの，その後も宇宙
往還機システムに関する基礎的な研究開発は継続され，
近年では往還機システムの候補として「リフティングボ
ディ」形状のものが注目されている．リフティングボ

概要
　将来の宇宙往還機システムとして有望視されるものの一つとして，リフティングボディ往還機の概念がある．
では，リフティングボディ往還機を実現する上で重要な技術課題の一つである自動着陸技術の開発を主目的として，リ
フティングボディ飛行実験 を計画していた．
　筆者らは の実験システムに適用する飛行制御系を担当した．設計手法として （多数遅れモデ
ル 多数設計点）法を採用し，基準軌道をもとに得られた複数の線型化モデルに対してこれを適用することで，縦及び
横 方向の飛行制御則を設計した．設計した制御系の性能評価には 自由度非線型シミュレーションプログラムを用い
た．本稿では，これらの飛行制御系とその設計手法について報告する．

－ －

リフティングボディ飛行実験 誘導制御系
－飛行制御系設計－

濱田 吉郎 ，牧　緑 ，二宮 哲次郎

　 平成 年 月 日受付
　 研究開発本部

　 現在は両機関とも宇宙航空研究開発機構 ．
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ディとは，従来の航空機のような翼を持たず，胴体それ
自体で揚力を生み出す形状のことを言い，構造及びペイ
ロード容量などの観点において，往還機形状としては他
のものよりも有利と考えられている．その一方，揚抗比
は極端に小さく，低速時の安定性や制御性が不足するた
め，滑走路への自動着陸は重要な技術課題の一つとなっ
ており，世界的に見てもまだ確立された技術とはなって
いない．
　 では，リフティングボディ形状を持つ小型実験
機を製作し，自動着陸技術の蓄積を主目的としたリフ
ティングボディ飛行実験

を計画し，北海道大樹町多目的航空公園に
て飛行実験を行う予定であった．その後，将来宇宙輸送
系研究の一環として，ロケット推進の小型実験機の検討
を開始したことから， のような小規模飛行実
験についても，これに向けた技術開発の ステップとし
て位置づけを見直すこととなり，実験は凍結された．飛
行実験自体は実施されなかったものの，それに向けた機
体製作及び飛行制御ソフトウェア設計は完了しており，
飛行実験の実施に問題がないことをシミュレーションに
よる性能評価で確認していた．

　本稿では， に搭載予定であった飛行制御ソ
フトウェアのうち，飛行制御系に関する部分を取り扱
う．制御系の基本的な構造としては， を
はじめ ， など各種無人機でも実
績のある 相当の制御則を採用し，ゲインの設計に
ついても同様に実績のある

法を用いている ．ゲイ
ンの設計において， では，飛行試験における
速度域が広いため，速度に応じてゲインをスケジュール
して飛行特性の変化に対応する必要があった．それに対
し， では全飛行フェーズで同一のゲインを設

計し，動圧補償項を加えることで特性の変化に十分対応
することができた． も速度域は狭いため，当
初は と同様に対応できると思われた．しかし

ではスピードブレーキ操舵をエレボン及びラ
ダー舵面で実現するため，操舵特性が各フェーズ毎に大
きく異なり，同一ゲインでは対応できないことがわかっ
た．これに対応するため，各フェーズ毎に異なるゲイン
を設計し，スケジュールすることで全飛行フェーズにお
ける良好な制御性能を実現した．またラダー舵面による
スピードブレーキ操舵により，十分な横方向制御力が得
られない可能性があったため，そのような場合にはラ
ダー操舵を優先させる制御配分則を開発した．更に，こ
のスピードブレーキ操舵はピッチングモーメントにも影
響を及ぼすため，この補正手法についても新たに開発し
た．これらを含めた飛行制御系の構造を解説し，飛行制
御系設計評価に用いたシミュレーションツールによる結
果によってその有効性を示す．

　機体概要及び実験計画
　 機体概要

　 で用いる実験機とその機体座標軸を図 に
示す．アクチュエータとして 枚のエレボンと 枚のラ
ダー舵面を有する．エレボンは機体後部の上面及び下面
にそれぞれ 枚ずつ配置されており，これらの舵角の組
み合わせでエレベータ，エルロン及びスピードブレーキ
相当の操舵が行なわれる．スピードブレーキに関しては
エレボンと合わせてラダーも使用する．
　航法系として， が開発した高精度航法システム
である
を搭載し，これにより角速度・姿勢角・加速度・速

度及び位置を計測する．高度については低高度域で使
用可能なレーザ距離計も搭載している．また

図 : 実験機及び機体座標系． 図 : 飛行経路（実験計画当初）
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により静圧・差圧・迎角及び横滑り角も計
測され，制御演算で使用する等価対気速度は差圧を用い
て算出される．

　飛行実験計画
　当初予定されていた計画における飛行経路を図 に示
す．実験機はヘリコプタからケーブルで吊るされた懸吊
装置に固定され，懸吊状態で高度 を飛行する．
滑走路手前約 の地点で実験機は分離され，その
後は搭載誘導制御則に従って舵面を制御しつつ，滑走路
に自動着陸する．以上が当初の実験計画であったが，そ
の後重量超過などの問題により降着系を備えることが困
難となったため，最終的な計画では滑走路への実際の着
陸はとり止め，高度 を「仮想滑走路」と想定して
模擬的に着陸動作を行なうことで，着陸性能を間接的に
評価することとなった．模擬着陸を行なった後は，パラ
シュート開傘し，地上で回収する予定であった．
　制御系の開発においては，飛行中の制御だけではなく
地上走行用の制御則も含めて検討を進めていたが，実験
計画の変更に伴い地上走行制御則は結果的に不要となっ

た．そのため本稿では主に飛行制御則について言及し，
検討途中で放棄された地上走行制御則については付録に
て解説する．

　飛行制御系
　飛行制御系の目的は，安定に機体を制御し，誘導則か
ら送られる目標値（コマンド）に対して，機体を十分速
く追従させることである．縦制御則に関しては，基準軌
道に対して鉛直方向の加速度コマンドへ追従することで
あり，横・方向制御則に関しては，ロール角コマンド
へ追従しつつ 軸加速度 を とすることが求められ
る．また誤差に対するロバスト性も重要であり，設計に
おいては特に重要な誤差について考慮し，正規分布を仮
定する誤差については σ値，一様分布を仮定するもの
についてはその上下限値に対しても安定性が確保される
ように制御系のゲインを導出する（誤差の詳細について
は関連文献 を参照のこと）．
　以下，検討した飛行制御系の構造について 節で解
説する．続く 節では，制御則のゲイン設計に必要な
機体線型化モデルを取り扱う．飛行中のモデルの極位置
の変化から，各飛行フェーズにおける特性を代表させる
「設計点」を選定する．これらの設計点における線型化
モデルを用いて， 節で制御則のゲインを設計する．

　制御系の構造
　制御系のブロック図を図 に示す．他系から制御系
への入力数は ，制御系から他系への出力数は であ

表 : 制御系への入力一覧．

変数名 内容

航法系

ロールレート
ピッチレート
ヨーレート

重心位置 加速度
重心位置 加速度
重心位置 加速度
ロール角

等価対気速度
対地速度

誘導系

誘導制御計算
有効 無効フラグ

誘導則フェーズ番号
軌道捕捉
平衡滑空
プリフレア
三点接地

積分器 フラグ
Δ Δ コマンド

基準対地経路角

δ スピードブレーキ
舵角コマンド
ロール角コマンド
ヨーレートコマンド
（地上走行のみ）

表 : 制御系からの出力一覧．

変数名 内容

操舵系へ

δ 左上エレボン
舵角コマンド

δ 右上エレボン
舵角コマンド

δ 左下エレボン
舵角コマンド

δ 右下エレボン
舵角コマンド

δ 左ラダー
舵角コマンド

δ 右ラダー
舵角コマンド

δ ステアリング
舵角コマンド

誘導系へ スピードブレーキ
舵角飽和フラグ
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る．その一覧を表 に示す．制御系は複数のブロック
で構成されており，以下にそれぞれの役割について解説
する．本文に記載のない，ブロック図中の定数について
は，付録 を参照のこと．

　初期舵角
　ブロック「 」「 」「 」に
よって，エレベータ，エルロン，ラダーの各初期舵角コ
マンドを設定している．当初これらの値は であった
が，後に基準軌道を再設計する際に，分離時初期迎角
を とすることが適当と判断され，それに釣り合
うエレベータ舵角として

を与えた．

　縦の制御
　「縦の制御」ブロックは，図 の通り複数のサブブ
ロックから構成される．基本的には

　 ピッチレート とそのコマンド の誤差フィード
バック項

　 誘導コマンド相当加速度（後述）Δ のフィー
ドバック項

　 誘導則からの加速度コマンドΔ のフィードフォ
ワード項

　 Δ とΔ の誤差の積分フィードバック項

から成り，それぞれゲインとして
が与えられる．これらのゲインは誘導則で与えられる
「誘導フェーズ」に応じて切り替えることができる．ゲ
インの設計手法については 節を参照．
　開発当初，ピッチレートコマンド は導入していな
かったが， を へ導くフィードバック項の存在によっ
てΔ のコマンドへの追従性が悪化する傾向があっ
たため（Δ が値を持つことと が となることは
互いに相容れない），Δ から を生成し，ピッチレー
ト項についてはコマンドとの誤差をフィードバックする
ことで，Δ の追従性向上を図った．以下，各サブ
ブロックについて解説する．

計算　誘導則では，縦の加速度コマンドは重心位置
加速度ではなく，基準軌道に対して鉛直方向の加速度と
して算出される．その整合性を取るために，制御則では
重心位置加速度を変換した上でフィードバックに用いる
必要がある．本サブブロックでは以下の演算によって基
準軌道鉛直方向の加速度Δ を算出している．

制御縦 　加速度系出力の高周波
ノイズ対策として，Δ に対して以下の二次遅れモ
デルで表されるローパスフィルタを適用している．

パラメータであるω ζについては，複数の値の組合わ
せを評価した結果ω ζ を採用した．

分離時フェーダ　加速度コマンドであるΔ は，誘導
制御開始時点では ではなく，初めから何らかの値を持
つ．これによりステップ状の操舵コマンドが発生し，急
激な操舵が行なわれるおそれがあるため，加速度項及び
ピッチレートコマンド部分に図 中の図 で表される
フェーダを導入した．フェーダの動作時間は

とした．

動圧補償（下限値付き）　過去 の制御系でも採
用した動圧補償項を， という形で導入した．

は動圧補償用の基準速度であり，ここでは
とした．また については下限値を設け，不

具合時に計算が発散しないようにしている．

エレベータ補正項計算　 では本稿で述べる姿
勢制御以外に，並進運動を制御するための速度制御も
行なわれている．具体的な計算は誘導則の中で行なわ
れ，スピードブレーキの操舵によって実現される．この
スピードブレーキ操舵はピッチングモーメントを発生さ
せ，姿勢に対して外乱を与えてしまうため，これをキャ
ンセルする操舵を実施する必要がある．「エレベータ補
正項計算」ブロックによって，ピッチングモーメントを
キャンセルするエレベータ操舵を計算する．
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　スピードブレーキ操舵δ に対して生じるピッチング
モーメントをキャンセルするためには，エレベータの追
加操舵分Δδ との間に

δ Δδ δ δ

⇔Δδ － δ δ δ

の関係が成り立つ必要がある． δ δ の値が一定
値であるならば，δ の大きさに比例してエレベータ舵
角の補正を行なえばいいことになるが，実際にはこれは
迎角，スピードブレーキ舵角，実際のエレベータ舵角に
依存して変化する．そこで非線型モデルを用いて非線型
最適化を実施してΔδ を算出し，これを曲線近似した関
数を導出して，以下の補正項計算式を得た．式中のδ
はエレベータ舵角コマンドの前回値である．

　 δ のとき
　　Δδ

　 δ のとき
　　Δδ δ

　    ⎛－δ′ ⎞
⎝ ⎠

　    

　　　δ′ δ δ
　　　　 δ
　　　　 δ

　 δ のとき
　　Δδ δ Δδδ

　    
　    
　　　　　 δ
　　　 δ
　　　　　 δ
　　　
　　　　　 δ

制御縦内積分処理　積分処理の後に飽和要素（リミッ
タ）がある場合，積分値が必要以上に溜まってしまうこ
とで，積分値が掃けるまでの間に過渡応答が劣化してし
まうことがある．これを一般にワインドアップ（巻き上
げ）現象と呼ぶ．ここではワインドアップを防ぐために，
積分に加えて以下の処理を行なうこととした．

　 最終的に（「制御配分」ブロックから）出力される各
舵角コマンドのどれもリミッタにかかっていない
場合は，通常の積分を実施する

図 : 制御系ブロック図 .
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　 コマンドのいずれかがリミッタにかかった場合

－リミッタにかかった舵角コマンドに関係する
積分について，積分値が溜まる方向の積分は
実施しない

－積分値が掃ける場合にのみ積分を実施する

縦の制御においては，ラダー舵角コマンドは関係しない
ため，各エレボン舵角における飽和の有無の論理和とな
るフラグを導入し，これによって飽和の有無を判定し上
記の処理を実施することとした．

制御縦ゲイン切替則　縦の制御則に現れる つのゲイ
ン は全て定数であるが，分離から
接地までの間，飛行フェーズによって実験機の操舵特性
は変化する．この特性の変化に対応するために，これら
定数ゲインの値をフェーズに応じて変更できる構造とし
ている．ゲインの切替えは 回まで可能であり，ゲイン
に対して切替えゲインが時系列順に と

与えられた場合，以下のように行なわれる．

　
　    

　
　    ×

　
　    

　
　    ×

　
　    

ただし，
回目の切替えを実施すべき
番号

回目の切替えを実施すべき
番号

回目の切替えにおける
遷移時間
回目の切替えにおける
遷移時間
分離後経過時間

となる時刻
となる時刻

である．ファイナルフレアフェーズの時間が他フェーズ
と比較して比較的短いことから，ファイナルフレア開始
時には切替えは行なわないこととして，切替えを行なう

番号については上記の通り平衡滑空開始時及びプ
リフレア開始時と設定した．

図 : 縦制御系のブロック図 .
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　横・方向の制御
　「横・方向の制御」ブロックは，図 の通り複数のサ
ブブロックから構成される．基本的には，エルロン舵角
コマンド，ラダー舵角コマンドとも

　 機体 軸加速度 のフィードバック項

　 ロールレート のフィードバック項

　 ヨーレート のフィードバック項

　 ロール角 のフィードバック項

　 誘導則からのロール角コマンド のフィードフォ
ワード項

　 と の誤差の積分フィードバック項

　 の積分フィードバック項

から成り，それぞれにゲインが割り当てられている．こ
れらの和に対して動圧補償項が付き，また加速度には
ローパスフィルタが適用される．縦と同様に，ゲインは
「誘導フェーズ」に従って切り替えられる．

制御横 　制御縦 と同様，
二次遅れモデルのローパスフィルタを加速度 に対
して適用した．パラメータについては検討の結果ω
πζ とした．

動圧補償（下限値付き）　縦の制御と同じ動圧補償項を
導入している．

制御横積分処理　積分処理についても縦の制御と同様に
ワインドアップ対策を施している．縦の制御ではエレボ
ン舵角コマンドのみ考慮していたが，横・方向ではラ
ダーに関する飽和フラグも導入し，舵角コマンド飽和時
の処理を行なっている．

制御横ゲイン切替則　切替えタイミング及び遷移時間も
含め，既に述べた縦の切替則と同様の構造とした．

　制御配分
　上述の通り，「縦の制御」からはエレベータ舵角コマ
ンドが，「横・方向の制御」からはエルロン及びラダー
舵角コマンドが出力される．しかし の機体は
つのエレボンと つのラダーを持つため，出力された
コマンドをこれらの舵面に適切に配分する必要がある．

　以下の式に基づいて配分を行なった．

δ δ δ －δ
δ δ －δ －δ
δ δ δ δ
δ δ －δ δ
δ δ
　　　　　 ×δ δ
δ δ
　　　　　 ×δ δ

ただし，
δ 初期値処理等を施したエレベータ

コマンド（図 のブロック図参照）
δ 初期値処理・切替えフェーダ等を

施したエルロンコマンド
δ 初期値処理・切替えフェーダ等を

施したラダーコマンド
スピードブレーキからラダーへの
コマンド変換用定数

δ スピードブレーキ操舵コマンド
最大値（下記参照）

スピードブレーキ操舵はエレボン及びラダー両方の組み
合わせで実現されるため，スピードブレーキコマンド
δ は全ての配分式に現れている．
　開発過程において，ある種の空力誤差が存在する場合
に，ラダー舵面が飽和する現象が発生した．これは制御
力の不足により，ラダー操舵とスピードブレーキ操舵の
双方を満足させることができないために起きる現象であ
る．この問題を解決するために，ラダーによるスピード
ブレーキ操舵をある程度犠牲にして，横制御としてのラ
ダー操舵を優先させる方針を採用した．具体的には，上
記のラダー制御配分におけるスピードブレーキ操舵コマ
ンドの最大値 δ を，定数値ではなくラダー操
舵コマンドの関数とした．また振動対策として，この最
大値が大きくなる場合のみ働く「片側フィルタ」を導入
し，ラダー操舵コマンドの振動がスピードブレーキに伝
播しないようにした．具体的には以下の通りである

δ δ
　δ |δ |
　　　　　　　 | δ |

ただし，
ラダー舵角最小値
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ラダー舵角最大値
スピードブレーキからラダーへの
コマンド変換用定数

上式の が「片側フィルタ」である．基本的
には を で離散化したものであり，入力が出
力を上回る場合にのみ働く構造として，以下の操作を行
なっている．

　 • の場合

　    

　 • の場合

　　  －

フィルタ状態量
フィルタ状態量次回値
フィルタ入力
フィルタ出力
フィルタ定数
フィルタ定数
フィルタ定数

　上記の配分によって得られた暫定的なコマンドに対し
て，リミッタ及びレートリミッタを適用したものを最終
的な舵角コマンドとした．前述の積分処理に用いるた
め，リミッタには飽和の有無を示すフラグ

を設定し，エレボン及びラダーのフラグの論理和をそれ
ぞれ出力する構造とした．スピードブレーキについて
は，エレボン及びラダーの両者を用いて実現しているた
め，全てのフラグの論理和をもってスピードブレーキの
リミッタフラグとした．

　地上走行・その他
　実験計画でも述べた通り，最終的な飛行計画では高度

の「仮想滑走路」へ「着陸」した後にパラシュー
ト開傘し，地上で回収する予定であった．しかし制御系
としては，当初計画に応じた形で地上走行における制御
ロジックについても検討を実施し，暫定版ながら制御ゲ
インを設計しており，制御ソフトとしても当該部分を残
していた．図 における「地上走行」「ステアリングコ
マンド用フェーダ」「ゲイン切替え用フェーダ」「三点接
地エレベータ舵角」の各ブロックがそれにあたる．これ
らについては付録を参照のこと．

　線型化モデル
　後述する通り，制御ゲインの設計においては線型化さ
れた モデルを用いている．縦及び横・方向そ
れぞれについて，基準軌道上の適切な時点において平衡
点周りの線型化を行ない，線型化モデルを得ている．誘
導則で規定される飛行フェーズによって飛行特性が大き
く変わるため，線型化の代表点は飛行フェーズに応じて

図 : 横・方向制御系のブロック図．
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複数選び，ゲインの設計の際に対応する代表点における
モデルを選択し設計を行なっている．
　実際に用いた設計点における諸元を表 に示す．これ
らの設計点は，後述する線型化モデルの極が時間と共に
どのように遷移するかを調べることで設定している．軌
道捕捉フェーズで 点，平衡滑空フェーズは 点，プリ
フレア及びファイナルフレアフェーズでそれぞれ 点を
設計点として設定し，縦及び横・方向の設計ではこの中
で適切なものを選択して組合わせることでゲインを求め
ている．図 は，基準軌道における等価対気速度と迎角
の時間変化に，設計点として選んだ点を重ね書きしてい

る．以下，縦及び横・方向のそれぞれについて，線型化
モデルの構造とその極遷移について説明する．

　縦のモデル
　縦については，次の短周期近似した線型運動方程式を
用いている．

δ

ここで は対地速度ベクトルの機体軸 成分の擾乱量
である（制御には直接用いられない）．基準軌道上の時
間遷移に伴う極の変化を図 に示す．軌道捕捉フェーズ
からプリフレアフェーズの途中までは，極は実軸上にあ
り振動根は無いが，プリフレアフェーズ終盤以降に振動
根が現れているのがわかる．このようなモデルの変動を
まんべんなく設計に考慮するため，縦の設計点としては
「軌道捕捉 」「軌道捕捉 」「平衡滑空」「プリフレア 」
「プリフレア 」「ファイナルフレア 」の計 点を設定
した（図 のマーキング部分）．これらの設計点におけ
る線型運動方程式の行列値については付録を参照．

表 : 設計点における諸元．

軌道捕捉 軌道捕捉 軌道捕捉 軌道捕捉 平衡滑空
時刻
高度

等価対気速度
迎角
経路角

スピードブレーキ舵角
ピッチレート
ピッチ角

エレベータ舵角

プリフレア プリフレア ファイナル ファイナル
時刻
高度

等価対気速度
迎角
経路角

スピードブレーキ舵角
ピッチレート
ピッチ角

エレベータ舵角

図 : 基準軌道の時間履歴と対応する設計点 (DP)．
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　横・方向のモデル
　横・方向のモデルとして用いた線型運動方程式は以下
の通りである．

δ δ

ここで は対地速度ベクトルの機体軸 成分の擾乱量で
ある（制御には直接用いられない）．縦のモデルと同様，
基準軌道上の時間遷移に伴う極の変化を調べた．図 は
分離直後から平衡滑空初期までの変化を拡大したもので
ある．図 に分離直後から接地直前まで軌道全体での変
化を示す．設計の過程において，分離直後に運動が発散
するケースが散見されたため，設計点としては軌道捕捉
フェーズにおける分離直後の点を特に重視し，「軌道捕
捉 ～ 」「平衡滑空」「プリフレア 」「ファイナルフレ
ア 」の計 点を設定した．これらの設計点における線
型運動方程式の行列値については付録を参照．

　制御ゲイン設計
　各制御ゲインの設計法としては，従来から広く用いら
れている 法を適用した．これは複数の設計
点 における線型モデルと
複数の遅れモデル を考え，
これら全てのモデルを安定化し評価関数を最小化するゲ
インを数値最適化によって求める手法であり，最適制御
である を拡張して実
際の問題でより有効な飛行制御則が簡単に求められると
ころが特徴である．
　線型モデルについては，前節の設計点で得られたモデ

ルにアクチュエータモデル（ 次遅れで近似したモデル）
を接続したものを用いた．遅れモデルは，無駄時間を

とした一次のパデー近似モデル

－
－－－－－－－－

を用いた．無駄時間 は設計の際にチューニングすべ
きパラメータとなるが，制御則の計算周期 ，
アクチュエータモデルの無駄時間（最大 ）及び
センサモデルの無駄時間（最大 ）を考慮すると，
少なくとも を確保する必要がある．
　縦及び横・方向どちらのゲインも，各飛行フェーズ毎
に動特性が異なるため，フェーズ毎に異なるゲインを設
計し，切替えを行なうことで良好な飛行性能を達成し

図 : 縦モデルの極遷移． 図 : 横・方向モデルの極遷移（平衡滑空まで）．

図 : 横・方向モデルの極遷移（全体）．
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た．以下それぞれの制御系で，各フェーズ毎に実施した
設計作業について解説する．

　縦ゲイン設計
　図 の縦制御系について を適用し，

の各ゲインを設計した．設計時は積分
飽和処理やフェーダなどの機構は省略し，以下の簡略化
した制御則として扱い，最適なゲインを計算している．

動圧補償項である可変ゲイン は制御対象に
組み込む形として他のゲインを求め，制御ソフトとして
実装する際には制御則の一部として組み込んでいる．
　 に用いるモデルとしては，各設計点毎に
以下のものを用いた．

　 ノミナルモデル

　 誤差モデル（ σ誤差モデル）

　 時間遅れモデル（無駄時間 ）

　設計点の数は，以下で述べる通りフェーズ毎に異なる．
例えば軌道捕捉フェーズ用のゲイン設計では，設計点は
点としているため，設計で用いるモデルの数は ×
個となる．
　評価には のコマンドとの誤差を用い，通常の
と同様の二次形式評価関数を各モデルについて合算した
ものを評価関数としている．モデルの数を ， 番目の
モデルにおける評価値 を とすると，評価
関数は

となる．設計を行なう上では，設計点（を何処に配置
するか）と が調整パラメータとなる．以下，どのよ
うにパラメータを調整し，適切なゲインを得たかを各
フェーズ毎に述べる．

軌道捕捉フェーズ　軌道捕捉フェーズにおける設計で
は，当初はコマンドに対する追従性が極端に悪く，特に
バイアス的な追従誤差が残ることが多かった．これを改
善するために，本フェーズにおける設計では以下のこと
を行なった

　 遅れモデルにおける無駄時間の値を他のフェーズ
より小さく設定

　 として，純粋なフィードフォワード
項を削除

　 ピッチレートに対して目標値を導入（ 節参照）

　遅れモデルにおける無駄時間の値は，閉ループ系の持
つ位相余裕と直接関係しており，設計において調整可能
なパラメータの一つである．この無駄時間を大きく取る
ことで誤差に対するロバスト性は確保できるものの，保
守的な設計となり追従性が悪くなる傾向があるため，本
フェーズではロバスト性を若干犠牲にすることで追従性
を向上させることとした．
　二番目の処置は， とすることで，制御系
の構造が

となることを意図している．これにより制御則は誤差の
フィードバック項のみから構成されることになり，
のみのコマンドフィードフォワード項は現れない．結果
的に で得られる積分ゲイン が増加
し，バイアス誤差が小さくなることを期待している．
　実際の設計においては，設計点として軌道捕捉フェー
ズの 点（「軌道捕捉 」及び「軌道捕捉 」）と「平衡滑空」
の計 点を用いた．平衡滑空フェーズの点も含んでいるの
は，次のゲインへの切り替え時には既に平衡滑空フェーズ
に移行していることから，切り替え時の安定性を考慮した
ためである．具体的には無駄時間の値を
として， を適用することで設計を行なってい
る．得られたゲイン は付録の
表 の通り．
　このゲインを用いた線型解析結果として，設計に用い
た各設計点におけるΔ コマンドに対するステップ応
答を図 に示す．各設計点で「ノミナルケース」「無駄
時間ケース（遅れ ）」「 誤差ケース ）」
の つを示している．無駄時間が存在する場合に若干振
動が残り，特に平衡滑空フェーズモデルに対してそれが
顕著であるが，本ゲインは実際には平衡滑空フェーズ
ではほとんど用いられない（ 秒で切替えが行なわれる）
ため，問題ないものと判断した．線型解析によって得ら
れた，各設計点における位相余裕と，クロスオーバ周波
数から計算される無駄時間余裕を表 に示す．設計で用
いた時間遅れモデルは，パデー近似したモデルであるた
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め，設計された制御系の実際の無駄時間余裕と設計時に
仕様として与えた余裕 との間に若干齟齬があるも
のの，問題ない範囲であると判断した ．

平衡滑空フェーズ　平衡滑空フェーズについては特筆
するような処置は行なわなかったが，実際の設計では
設計点として「平衡滑空」と，切替えを考慮して「プ
リフレア 」の計 点を用いた．無駄時間の値としては

を採用し，表 におけるゲイン
を得た．

　線型解析の結果として得られる，両設計点におけるス
テップ応答を図 に示す．また表 に，両設計点にお
ける位相余裕と無駄時間余裕を示す．

プリフレア ファイナルフレアフェーズ　ファイナルフ
レアフェーズの時間が比較的短いことを考慮し，プリフ
レア及びファイナルフレアフェーズにおけるゲインは共
通として，両者間で切替えは行なわないこととした．本

フェーズでは機首引き起こしという重要な操作があるた
め，特に追従性が問題になる．また同時に接地前のクリ
ティカルな状態であるため，誤差に対する耐性も確保し
なければならない．このため本フェーズにおける設計で
は，軌道捕捉フェーズ同様ピッチレートに目標値を導入
することで追従性の向上を図った．また同時に，無駄時
間の値を大きめに取りつつ，プリフレアフェーズの設計
点としてフェーズ初期と終盤の 点（「プリフレア 」及
び「プリフレア 」）を選択し，「ファイナル 」と合わ
せた計 点とすることで，接地前のクリティカルな状態
に耐えることを期待している．設計パラメータである無
駄時間の値としては を採用し，結果として
表 のゲイン を得た．
　線型解析で得られた，設計点におけるステップ応答を
図 に示す．また表 に，各設計点における位相余裕
と無駄時間余裕を示す．

　横・方向ゲイン設計
　図 の制御系を，縦の場合と同様に簡略化した構造と
して扱い， を適用した．当初はこの構造に
含まれる全てのゲインを最適化によって求めていたが，
開発の過程で不必要なゲイン（設計上特に影響を及ぼさ
ないゲイン）があることがわかったため，最終的には幾
つかのゲインを と固定し以下のような構造として設計
を行なった．

図 : 軌道捕捉フェーズゲインによるステップ応答の各設
計点における比較．

図 : 平衡滑空フェーズゲインによるステップ応答の各設
計点における比較．

表 : 位相余裕及び無駄時間余裕（縦 : 軌道捕捉フェーズ
ゲイン）

設計点 位相余裕 交点周波数 無駄時間
余裕

軌道捕捉
軌道捕捉
平衡滑空

表 : 位相余裕及び無駄時間余裕（縦 : 平衡滑空フェーズ
ゲイン）

設計点 位相余裕 交点周波数 無駄時間
余裕

平衡滑空
プリフレア

　 例えば「軌道捕捉 」における無駄時間余裕は 秒と，仕
様として与えた 秒よりも小さいが，パデー近似で与えた
秒の遅れモデルの安定性は確認できており，設計に不具合があった
わけではない．これは他のフェーズのゲインについても同様である．
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つまり とした．
　 に用いるモデルとしては，各設計点毎に
以下のものを用いた．

　 ノミナルモデル

　 誤差モデル（ σ× ～ σ× 誤差モデ
ル）

　 誤差モデル（ σ誤差モデル）

　 誤差モデル（ σ誤差モデル）

　 誤差モデル（ σ誤差モデル）

　 時間遅れモデル（無駄時間 ）

誤差モデルの扱いについては後述する．時間遅れモ
デルは，エルロン遅れ，ラダー遅れ，双方に遅れありの
種類を含む．
　評価には のコマンドとの誤差および を用いて，
両者の二次形式評価関数の重み付き和を用いている．モ
デルの数を ， 番目のモデルにおける評価値をそれぞ

れ とすると，評価関数は

となる．縦と同様，設計点の配置と が調整パラメー
タであるが，その他に評価関数中の重み も二つ
の評価値のバランスを取るためのパラメータとなる．

軌道捕捉フェーズ　本フェーズにおける制御則の開発過
程では，分離直後に運動が発散し飛行破綻するケースが
モンテカルロシミュレーションによって確認され，これ
をいかに解決するかが主な問題となった．特に 誤
差が発散原因の一つであることが判明したため，以下の
二つの対策を取ることとした．

　 設計において用いる 誤差モデルについて，
誤差を σ値から更に大きな値とした誤差モデルを
用いる

　 軌道捕捉フェーズ中で発散現象の起こりがちな時
刻を調べ，そこを重点的に設計点として選択する

前者は， で使用する設計モデルのうち，
誤差モデルを σ値に対して の値としたもの

を用いることで，ロールダンピングに関係する制御ゲイ
ンがより大きくなり，振動に対する耐性を強めることを
期待した措置である．設計時には を超える値にす
ることも試みたが，この場合は設計条件が厳し過ぎたた
め，全てのモデルを安定化するゲインが得られなかっ
た．これに加えて，分離直後の飛行特性の変動を特に考
慮するために，設計点を発散時点近くに集中させたのが
後者の措置である．当初は軌道捕捉フェーズ全体におけ
る性能を考慮して，設計点をまんべんなく取るように
していたが，分離直後に発散現象が多発することから，
フェーズ開始直後の飛行特性を設計時に十分考慮できて
いないのではないかと懸念された．そこでフェーズ後半
に位置する設計点を「軌道捕捉 」の 点とし，分離後
秒以内に相当する設計点を 点（「軌道捕捉 ～ 」の
点）取ることで，分離直後の飛行特性変動に対応させ
た．これらに加え，平衡滑空の設計点も用いてゲインの
設計を行なった．
　これらの設計点に対して と
パラメータを与え，結果として表 のゲインを得て，
分離直後の発散傾向を抑えることに成功した．線型解析
結果として，設計に用いた各設計点における コマンド
に対するステップ応答を図 に示す．各設計点で，ノ
ミナルケースと，遅れケース（無駄時間 につい

図 : フレアフェーズゲインによるステップ応答の各設計
点における比較．

表 : 位相余裕及び無駄時間余裕（縦 : プリフレア /ファ
イナルフレアフェーズゲイン）

設計点 位相余裕 交点周波数 無駄時間
余裕

プリフレア
プリフレア
ファイナル
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て，ラダーのみ，エルロンのみ，両方），各誤差ケース
の計 つを示している．エルロン

及びラダー双方に無駄時間が存在する場合は若干振動的
になるが，許容範囲内の振動であると判断した．表 に
各設計点における位相余裕と無駄時間余裕を示す．

平衡滑空フェーズ　平衡滑空フェーズの制御では，ロー
ル角コマンドに対する追従性に問題があったため，縦
の軌道捕捉フェーズにおける対処と同様に
として，エルロン制御系の構造を

とした．また 誤差については軌道捕捉フェーズほ
どの問題は起きていないため， σ値に対して の
値の誤差モデルを用いた．本フェーズで用いるゲインの
設計では，設計点として各飛行フェーズ毎に 点，「軌
道捕捉 」「平衡滑空」「プリフレア 」「ファイナルフレ
ア 」の計 点を用いて， のパラメータと
して を与えることで，表 の
ゲインを得た．各設計点における コマンドに対するス
テップ応答を図 に，表 に各設計点における位相余
裕と無駄時間余裕を示す．

プリフレア ファイナルフレアフェーズ　設計当初は，
プリフレア ファイナルフレアフェーズ用のゲインを特

に用意せず，上記の平衡滑空フェーズゲインをそのま
ま使用していたが，図 からも明らかなようにファイ
ナルフレアにおけるロール角コマンド追従性にやや難が
あった．そのため，本フェーズにおいても切替えを行
ない，独自のゲインを用意することとした．縦と同様
に，プリフレア及びファイナルフレアフェーズ間で切
替えは行なわなず，両者のゲインは共通とした．平衡
滑空フェーズと同様， と構造を限定し，設
計点については「平衡滑空」「プリフレア 」「ファイナ
ルフレア 」とそれぞれのフェーズで 点ずつ計 点を
用いている． 誤差モデルについては平衡滑空と同様
に， σ値に対して の値としたものを用いた．調
整パラメータとして を与え，
結果として表 のゲインを得た． コマンドに対する
ステップ応答を図 に示す．ファイナルフレアにおけ

表 : 位相余裕及び無駄時間余裕（横・方向 : 軌道捕捉
フェーズゲイン）

エルロン

設計点 位相余裕 交点周波数 無駄時間
余裕

軌道捕捉
軌道捕捉
軌道捕捉
軌道捕捉
平衡滑空

ラダー

設計点 位相余裕 交点周波数 無駄時間
余裕

軌道捕捉
軌道捕捉
軌道捕捉
軌道捕捉
平衡滑空

図 : 横・方向 : 軌道捕捉フェーズゲインによるステップ
応答の各設計点における比較．

図 : 横・方向 : 平衡滑空フェーズゲインによるステップ
応答の各設計点における比較．
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る 整定時間は，図 では 秒であるのに対し，
図 では 秒と，約 改善させることができた．

　シミュレーション
　第 節で示したように，設計した制御則に対しては
線型解析を実施し，安定性及びステップ応答の確認を行
なっているが，設計した制御系をより正確に評価する
ために， 自由度非線型シミュレーションによる飛行性
能の確認も実施した．シミュレーションツールとして
は，高速飛行実証フェーズ の制御系独立検証用と
して用意したものを流用している．作成に際して，プロ
グラミング言語として を用いている．フェーズ 用
に作成されたものとはいえ，実験機の質量，慣性特性な
どのシミュレーションに必要なパラメータをファイル
から与える形としているため，全く異なる特性を持つ

への流用も比較的容易であった．
　設計した制御系の基本的なロバスト性を確認するた
め，以下の「基本ケース」と称した ケースに対してシ
ミュレーションを実施し，振動や不安定化といった挙動
が無いことを確認してから制御系を正式版としてリリー
スすることとしていた．

　 ノミナルケース

　 向かい風ケース

　 追い風ケース

　 誤差ケース（ σ値）

　 横風ケース

　 初期 位置誤差ケース

　 誤差ケース（ σ値）

　 重心 位置誤差ケース（ σ値）

ここでのシミュレーションの目的は「設計結果の妥当性
の確認」であり，誘導則も含めた全体としての飛行性能
の確認については別途モンテカルロシミュレーションの
結果を用いることとなっていた．そのため本シミュレー
ションによる評価としては，接地時沈下率などの最低限
の性能の確認にとどめた．シミュレーションの一例とし
て，最終的に採択された誘導則と第 節の制御則の組み
合わせによるノミナルケース結果を図 に示す．

　おわりに
　リフティングボディ飛行実験に用いる予定であった実
験機の飛行制御則について，その構造及び設計手法を解
説した．制御ゲインの設計に際しては， 実験
機の操舵特性はフェーズ毎に大きく異なるため，フェー
ズ毎にゲインを設計しそれらをスケジュールする手法を
採用した．また各フェーズの設計点は，ノミナル飛行経
路における機体線型モデルの極の遷移を調べることで，
飛行特性を過不足無く捉えられるよう選択した．結果と
して，フェーズ毎に求められるロバスト安定性能・制御
性能を満足する飛行制御則を設計することができた．こ
れらの性能は線型解析及び制御系評価のために用いられ
るシミュレーションプログラムによって確認された．
　設計した制御則による飛行試験は実際には実施しな

表 : 位相余裕及び無駄時間余裕（横・方向 : 平衡滑空
フェーズゲイン）

エルロン

設計点 位相余裕 交点周波数 無駄時間
余裕

軌道捕捉
平衡滑空
プリフレア
ファイナル

ラダー

設計点 位相余裕 交点周波数 無駄時間
余裕

軌道捕捉
平衡滑空
プリフレア
ファイナル

表 : 位相余裕及び無駄時間余裕（横・方向 : プリフレア
/ファイナルフレアフェーズゲイン）

エルロン

設計点 位相余裕 交点周波数 無駄時間
余裕

平衡滑空
プリフレア
ファイナル

ラダー

設計点 位相余裕 交点周波数 無駄時間
余裕

平衡滑空
プリフレア
ファイナル
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かったが，各種誤差を想定したモンテカルロシミュレー
ションでは十分な飛行性能を確認している．その結果に
ついては別文献 を参照のこと．本稿における制御系
の構造およびゲインの設計法は一般的なものであり，制
御理論的に特に新規性はないものの，上述のスケジュー
ル手法や設計点選択手法，またエレベータ操舵補正手法
や積分ワインドアップ対策などは制御系開発における実
用上重要な成果と言える．本稿で得られたこれらの知見
が，今後の無人実験機の制御系開発に資することを期待
する．

参考文献
チーム サブグルー

プ，小型自動着陸実験 システム設計
航空宇宙技術研究所報告

高速飛行実証フェーズ 実験
隊 高速飛行実証フェーズ の飛行実験結果

塚本太郎，鈴木広一，二宮哲次郎， 高速飛行実証
フェーズ の誘導制御則設計 ，

元田敏和，塚本太郎，南吉紀，濱田吉郎， リフ
ティングボディ飛行実験 誘導制御系
－システム評価と飛行制御パラメタ最適化－

図 : 横・方向 : フレアフェーズゲインによるステップ応
答の各設計点における比較．
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図 : ノミナルケースシミュレーション結果．
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図 : ノミナルケースシミュレーション結果．
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図 : ノミナルケースシミュレーション結果．
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図 : ノミナルケースシミュレーション結果．
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付録 　線型化モデルの係数行列
　第 節で示した線型化モデルの，各設計点における
係数行列を示す．縦のモデル，横・方向のモデルとも，
実際の設計で用いた設計点のみを示す．縦については
「軌道捕捉 」「軌道捕捉 」「平衡滑空」「プリフレア 」
「プリフレア 」「ファイナルフレア 」の計 点，横・
方向については「軌道捕捉 ～ 」「平衡滑空」「プリフ
レア 」「ファイナルフレア 」の計 点におけるモデル
を示す．

　縦のモデル
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┃
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ファイナルフレア
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付録 　地上走行制御系設計
　図 の制御系ブロック図において，地上走行系は「三
点接地エレベータ舵角」「地上走行」「ステアリングコ
マンド用フェーダ」「ゲイン切替え用フェーダ」の各ブ
ロックから成り立っている．ここではこれらについて解
説する．但し既述の通り，地上走行系は途中で検討を休
止しているため，ここで述べるものはあくまでも暫定版
であることに注意されたい．

　三点接地エレベータ舵角
　三点接地後は特に縦の制御を行なう必要はないと考
え，三点接地判定後はエレベータ舵角を固定値として
いる．この処理は図 の「 」ブロックで行なわ
れ，値としては を与えた．

　地上走行
　地上走行用コマンドを出力するブロックを図 に示
す． 及び誘導則からの値である （ロール角コマ
ンド）， （ヨーレートコマンド）を入力とし，エルロン，
ラダー及びステアリングコマンドを出力する．これらの
コマンドは後述する各種フェーダ処理を通して最終的な
コマンドとなる．入力の比例ゲインと，誘導コマンドと
の追従誤差の積分ゲインから，出力が算出される．
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これらのゲインは通常の飛行制御則と同様に
法を用いて決定した．モデルとして用いた線型運動方程
式は以下の通りである．横・方向のモデルとして用いた
ものとほぼ同じであるが，入力としてステアリングコマ
ンドを追加している．

シミュレーションプログラムを基にした線型化ツールに
よって，以下のシステム行列を得た．地上走行部分では
飛行中と異なり，運動中に「脚反力」という要素が加わ
るため，行列の値が飛行中のものとは大きく異なる点に
注意されたい．
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上記は無風状態でのモデルであるが，その他に以下の横
風時（定常風 度）のモデルも導出した．

図 : 地上走行系ブロック図 .
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　これら二つのモデルに対し，それぞれ時間遅れモデル
（無駄時間 ）も加えて， 法を適用し
た．時間遅れモデルは，エルロン遅れ，ラダー遅れ，ス
テアリング遅れを考えて，これらの遅れの有無の組み合
わせで無風 横風それぞれで計 ）種類とした．評
価には のコマンドとの誤差， のコマンドとの誤差お
よび を用いて，これらの二次形式評価関数の重み付
き和を用いている．モデルの数を ， 番目のモデルに
おける評価値をそれぞれ

として，評価関数は

を用いた．
　試行錯誤の結果
とパラメータを設定し，暫定的に以下のゲインを得た．

　線型解析の結果，エルロン及びラダーについては一
巡伝達関数のゲインは を下回り，位相余裕はほ
ぼ無限大となっていることを確認した．またステアリ
ングのループにおいては，無風時 ，横風時

の遅れ余裕を確保できていた．本ゲインに
て，基本ケースにおいて横転せずに滑走することは確認
できたものの，横風時に接地後しばらく片脚が浮いた状
態になる（二点接地状態となる）ことや，それに伴うロー
ル角の振動の影響によりステアリングコマンドも振動気
味になるなど，十分検討が尽くされたとは言えないもの
となっている．これらの問題に対しては，

　 横風の影響を打ち消しつつ脚反力に釣り合うだけ
のローリングモーメントを発生させるために，エ
ルロンのゲインが大きくなるよう設計パラメータ
を再調整する．

　 ステアリングコマンドの振動を防ぐため，ゲイン
の構造を再考する．例えばステアリングコマンド
はヨーレートとヨーレートコマンド（とその誤差の
積分）のみで算出するなどして，ロール振動の直接
的影響を除去する．

などの対策を考えていたが，本検討においては未実施に
終わっている．

表 : 横・方向 : 地上走行ゲイン
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　ステアリングコマンド用フェーダ
　地上走行ブロックから出力されるコマンドに対して，
フェーダ処理を施したものをステアリングコマンドとす
る．図 はフェーダ処理に関するブロック図を表して
いる．
　三点接地 後，すぐにはコマンドは出力さ
れず， 秒にわたってフェーダ処理が行なわれる．接
地後 秒以降は，リミッタ処理（上限 ，
下限 ）を行なったコマンドがそのまま出力
される．また逆に，対地速度低下時にはコマンド出力が
抑制される．対地速度が まで低下した時点で
フェーダ処理が開始され，速度低下後 秒以降はコ
マンド値は となる．

　ゲイン切替え用フェーダ
　飛行中の横・方向制御則と地上走行則の切替えを図
に示す．地上走行則は三点接地後から計算が開始さ

れ， 秒にわたって横・方向制御則との間で切替えが

行なわれる．接地後 秒以降は横・方向制御則の出
力はエルロン・ラダーコマンドとして用いられず，地上
走行則の出力がそのままコマンドとなる．また逆に，対
地速度低下時にはコマンド出力はホールドされ，対地速
度が 以下ではエルロン・ラダーコマンド
共に値が固定される．

付録 　ブロック図中の定数値一覧

図 : ステアリングコマンド用フェーダ .

図 : ゲイン切替え用フェーダ .

表 : 制御系全体ブロック図中の定数．

変数名 数値 内容

初期エレベータ
舵角コマンド
初期エルロン

舵角コマンド
初期ラダー

舵角コマンド
三点接地後エレベータ
舵角コマンド

ラダー舵角最小値

ラダー舵角最大値

コマンド変換用定数
コマンド変換用定数
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表 : 縦制御系ブロック図中の定数．

変数名 数値 内容

動圧補償基準速度
ピッチレートコマンド生成用係数
一回目のゲイン切替えフェーズ
二回目のゲイン切替えフェーズ

ピッチレートゲイン（軌道捕捉）
縦加速度ゲイン（軌道捕捉）
縦加速度積分ゲイン（軌道捕捉）
縦加速度コマンドゲイン（軌道捕捉）

ピッチレートゲイン（平衡滑空）
縦加速度ゲイン（平衡滑空）
縦加速度積分ゲイン（平衡滑空）
縦加速度コマンドゲイン（平衡滑空）

ピッチレートゲイン（フレア）
縦加速度ゲイン（フレア）
縦加速度積分ゲイン（フレア）
縦加速度コマンドゲイン（フレア）

表 : 横・方向制御系ブロック図中の定数（制御ゲイン・軌道捕捉）．

変数名 数値 内容

エルロン横加速度ゲイン（軌道捕捉）
エルロンロールレートゲイン（軌道捕捉）
エルロンヨーレートゲイン（軌道捕捉）
エルロンロール角ゲイン（軌道捕捉）
エルロン横加速度積分ゲイン（軌道捕捉）
エルロンロール角積分ゲイン（軌道捕捉）
エルロンロール角コマンドゲイン（軌道捕捉）

ラダー横加速度ゲイン（軌道捕捉）
ラダーロールレートゲイン（軌道捕捉）
ラダーヨーレートゲイン（軌道捕捉）
ラダーロール角ゲイン（軌道捕捉）
ラダー横加速度積分ゲイン（軌道捕捉）
ラダーロール角積分ゲイン（軌道捕捉）
ラダーロール角コマンドゲイン（軌道捕捉）
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表 : 横・方向制御系ブロック図中の定数（制御ゲイン・平衡滑空）．

変数名 数値 内容

エルロン横加速度ゲイン（平衡滑空）
エルロンロールレートゲイン（平衡滑空）
エルロンヨーレートゲイン（平衡滑空）
エルロンロール角ゲイン（平衡滑空）
エルロン横加速度積分ゲイン（平衡滑空）
エルロンロール角積分ゲイン（平衡滑空）
エルロンロール角コマンドゲイン（平衡滑空）

ラダー横加速度ゲイン（平衡滑空）
ラダーロールレートゲイン（平衡滑空）
ラダーヨーレートゲイン（平衡滑空）
ラダーロール角ゲイン（平衡滑空）
ラダー横加速度積分ゲイン（平衡滑空）
ラダーロール角積分ゲイン（平衡滑空）
ラダーロール角コマンドゲイン（平衡滑空）

表 : 横・方向制御系ブロック図中の定数（制御ゲイン・プリフレア /ファイナルフレア）．

変数名 数値 内容

エルロン横加速度ゲイン（フレア）
エルロンロールレートゲイン（フレア）
エルロンヨーレートゲイン（フレア）
エルロンロール角ゲイン（フレア）
エルロン横加速度積分ゲイン（フレア）
エルロンロール角積分ゲイン（フレア）
エルロンロール角コマンドゲイン（フレア）

ラダー横加速度ゲイン（フレア）
ラダーロールレートゲイン（フレア）
ラダーヨーレートゲイン（フレア）
ラダーロール角ゲイン（フレア）
ラダー横加速度積分ゲイン（フレア）
ラダーロール角積分ゲイン（フレア）
ラダーロール角コマンドゲイン（フレア）
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