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  ABSTRACT

The return flight path of the space shuttle used to be designed through parametric iteration
to reduce the gaps at the interface points of the two adjacent flight paths, of different flight
phases of reentry, TAEM (Terminal Area Energy Management) and AL (Approach Landing),
which are maneuvered by the guidance program.

This research shows that the return flight path can be deduced from the gliding performance
which is determined by the lift/drag ratio (L/D), where L/D is controlled by the angle of
attack, the speed brake angle and the bank angle, and that an algorithm to determine the
return flight path corridor depending on the gliding capability of the vehicle can be derived.
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　 概　　　　要

　宇宙往還機の再突入以降の帰還経路は，帰還飛行経路を再突入・ネネルギー調整・進入着陸の３つのフェー

ズに分割し，各フェーズ間のインタフェース条件を仮定した上で，設計された誘導則をもとに各フェーズの飛

行経路を個別に計算し，インタフェース点における各パラメータ値の差を最小とするよう繰り返し計算して求

めるのが一般的である。本研究は，帰還飛行経路を飛行フェーズに分割し繰り返し計算により求めるのでなく，

再突入から着陸点近傍までの飛行経路を機体の揚抗比で定まる帰還飛行時の滑空性能から，包括的に把握する

手法を検討し，帰還飛行経路の存在域を回廊として求めるアルゴリズムの開発を行うものである。
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1.　緒　言

　宇宙往還機の帰還飛行経路の設計は概要の項でも触れた

如く 飛行フェーズを３つに分けた上，これらフェーズ間

のインタフェース条件と共に，　各フェーズを飛行する際

の 迎角､バンク角､スピードブレーキ舵角等のスケジュー

ル他についてのパラメトリック・スタディによって実施す

るのが通常であり，これは常に複雑且つ多大の労力を要す

る作業である。ところで，今日迄にエネルギー・マニュー

バビリティと云う概念が高機動性のジェット機の機動性を

評価する為に，また エネルギー上昇法が上昇性能と上昇

経路を推定する為に導入されてきた。これらのコンセプト
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dγ
dt

の共通要素はフライト・ダイナミクスの細部を無視した

上， 機体の運動を機体に加わる力とこれによる加速度の関

係から把握するのでなく， エンジン・スラストによるエネ

ルギーの流入と空力抗力によるエネルギーの消費に注目し

エネルギー遷移の過程ととらえた点である。これらの手法

は荒削りではあったが，日常のフライトにおいて詳細な解

析を実施し得ない運用部門においては頼りとされ且つ成功

した手法と見なされてきたと云って良い。本研究はエネル

ギー上昇法で提案された準定常飛行(Quasi-Steady State

Flight)の概念（飛行中の運動方程式で dγ/dt = 0 を仮定す
ること）を宇宙往還機の帰還飛行経路の設計に適用する試み

であり，これにより帰還飛行経路設計の為の労力を低減す

ると共に 帰還飛行経路の存在域を回廊として示すことで，

様々な手法で求められる帰還飛行経路の妥当性の判断の一

助となることが期待される。

2.　本　論

2.1　帰還飛行経路を求めるアルゴリズムの概要

2.1.1　宇宙往還機の運動方程式

　検討に当たって使用する 宇宙往還機の運動方程式を以

下の (1)～(4)式に示す。ここでは，検討の対象とする機体

の運動をダウンレンジ方向のみに限り，バンクを確立した

ときに発生するクロスレンジ方向への運動は考慮しない。

　    = −      −               ・ g
0
・sin γ (1)

  =     −               ・      ・ cosγ

+ (2)

 = V・sin γ (3)

 =              ・V・cos γ (4)

V ; 速度，t；時間，D；空力抗力，m；機体の質量，　
Ro ; 地球の半径，h；高度，g｡；地表面での重力定数，
γ ; 飛行経路角，L；揚力，φ；バンク角，

s ; ダウンレンジ

飛行時に，制御変数となりうるのは機体の揚抗比を決定す

る迎角そして抗力を変化させるスピード･ブレーキ舵角及

び揚力の方向を左右に傾けることで揚力の上向き方向成分

を変化させるバンク角である。バンク角をとると 揚力の

方向が上向き方向から外れると共に速度ベクトルに対し水
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平方向の成分の力が発生する。本来はこの水平方向の成分

の力で飛行経路を曲げクロス･レンジを生じる為に実際の

飛行経路の長さはダウン･レンジよりも長くなるが本論に

おいてはバンク角は 揚力の上向き成分を減らす機能を分

担するのみとし，クロス･レンジの発生とこれによる飛行

経路の増加は考慮しないこととする。

2.1.2　宇宙往還機の帰還経路上での機体運動

　一般に航空機の高マヌーバ中を除く通常の飛行時と同様

宇宙往還機の帰還経路上での機体運動は，速度ベクトル方

向の速度の変化率に比べ速度ベクトルに垂直方向（通常は

揚力方向）の変化率は小さく，これをゼロとおいても質点

としての機体運動は十分近似できると考えられる。この条

件をここでは準定常飛行の条件と呼ぶこととし，この条件

を満たす飛行経路を準定常飛行経路と呼ぶ。この時飛行経

路角の変化率である dγ/dt はゼロであると仮定できる。　

　ここで(2)式より(5)式を得る。（φ = 0と仮定する。）

 =  −             ・     ・ cosγ

+                 = 0 (5)

この条件において，以下の式が導出できる。先ずVが +∆V

変化したとして V を V  + ∆V に置き換える。この時，(2)

式は，

V → V + ∆V (6)

              =     ・  1− (7)

の変換により，

=                                       −

・             ・cosγ + (8-1)

=                                       −

・     ×   1 −         ・cosγ + (8-2)

=                           +                                     −

               ・       ×   1 −        ・cosγ +

(8-3)

dγ
dt
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  =         −                ･      ･ cosγ +              +

                      +               ・     ・ cosγ +

                      ・∆V (8-4)

を得る。

ここで ρ；空気密度，CL；揚力係数，S；翼面積，である。

(8-4)式において右辺の最初の３つの項は(5)式よりその値

はゼロとおけるから，

  =            +               ・    ・cosγ +

                           ・∆V (8-5)

を得る。この式は，(5)式を用いて L ／ m･V2 を消去し，

       =            +                ・    ・cosγ +

                      ・∆V =  2 ・                ・go・ cosγ

            × (8-6)

と記述する事も可能である。(8-5)式， (8-6)式で Δ V に掛

かる係数相当部分の符号は正でありこれは準定常飛行経路

から速度がΔ V ずれた時，Δ V が正の時は飛行経路角は

増大し，Δ V が負の時は飛行経路角は減少することを示

す。 従って，高度･速度平面を準定常飛行経路が分割する

２つの領域において高速側の領域が準定常飛行経路の下

側， 低速側が準定常飛行経路の上側にあれば，飛行中の質

点に対して準定常飛行経路に接近させる方向の力が働くこ

とになる。言い換えれば，準定常飛行経路の右上がり（速

度増加時に高度増加，速度減少時に高度減少；dV/dh>0）

の領域に於いては宇宙往還機にはダイナミック･パス

［（１）式～（４）式の運動方程式を解いて求まる飛行経路］

を準定常飛行経路に収束させる力が働くことを示してい

る。　　　

2.1.3　準定常飛行経路の求め方

　準定常飛行経路は高度･速度平面上では (5)式を満たす

点の集合と見なすことができる。即ち，これらは何らかの

時間的履歴としての関係を有する点の連続ではなく単に準

定常飛行の条件(5)式を満たす個々の点を結んだ線として

定義される。(5)式は高度h， 速度V，飛行経路角γ の3変

数を含み，本式のみでは一意的にこれらの値を決定するこ

dγ
dt

2
とは出来ない。これらの値を求めるには，例えば次の様な

手順による必要がある。　　

（１）準定常飛行経路を求める手順

q 準定常飛行経路を求める高度領域で特定の一点の高度

を選択する。

w 上記高度における飛行経路角γの値を仮定しこの高度

と飛行経路角に対し(5）式を満足する速度及びこの時の

トータル･エネルギーを求める。

e 上記高度の上下に△ h の高度差を持つ２点を仮定し，

この高度差の範囲で飛行経路角γは 前項で仮定した値

で一定と仮定した上，(5)式を用いてこれらの上下２点

の高度における速度を求める。　

r これら２点の高度･速度より，それぞれの点のトータ

ル･エネルギー量を求めた上，その差分を求める。

(9)式参照

t 滑空中のエネルギー消費は滑空路長（=［水平飛行距離2

＋高度差 2］１／２）と空力抗力の積であるから，この関

係式から２点間のエネルギー消費を求める。

(10)式参照

y 前項と前々項で求めたエネルギー差分とエネルギー消

費の大小関係を求める。

u r 項 t 項のエネルギー差分とエネルギー消費の差が

ゼロになる飛行経路角γを求めるイタレーションを w

～ u 項のループで実施する。

i 飛行経路角が変化しなくなった時点の速度 V，飛行経

路角γが当該高度での準定常飛行経路の速度と飛行経

路角である。　　

o 再突入以降の各高度点に対して上記手順を実施するこ

とで，高度･速度平面上での準定常飛行経路を得る。

∆E1 =    ・m・ν+
2 −                −    ・ m・ν−

2

            + (9)

∆E2 = D･√∆a2 + ∆h2 (10)

Δ l；水平飛行距離，Δ h；高度差，
ΔE1；高度差±Δhの2点間のトータル･エネルギー差，
Δ E2；高度差±Δ h の 2 点間を飛行する場合のエネ
ルギー消費量，D；平均的空力抗力，CD；抗力係数，
h+；高高度側の高度，h−；低高度側の高度，

V+；高高度側の速度，V−；低高度側の速度，

（２）ダウン･レンジを求める手順

q 準定常飛行経路の隣り合った点につき，２点間の水平

飛行距離を求め，求めた水平飛行距離を地表へ投影し
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て 隣り合った２点間のダウンレンジ増分とする。　

(11)式参照

w ダウンレンジ増分の総和を求め，準定常飛行経路全体

に亘るダウンレンジとする。 (12)式参照

∆s =               − ∆hDR
2 × (11)

s = Σ∆s (12)

Δ s；ダウンレンジ増分，Δ hDR；高度差，
Δ EDR；高度差±Δ hDR の 2 点間のトータル･エネル
ギー差，D；平均的空力抗力，s；準飛行経路全体に亘
るダウンレンジ

（５）式より飛行高度･速度が大きく飛行経路角γが小さい

領域では準定常飛行経路の高度･速度平面上での飛行プロ

ファイルの決定要因は揚力係数であり，(10)～(11)式より

飛行経路角と飛行距離の決定要因は抗力係数である事が示

される。

（３）準定常飛行経路設定アルゴリズムのフローチャート

　Appendix A に再突入以降の準定常飛行経路を求めるア

ルゴリズムの主要部分のフロー･チャートを示す。これら

のフロー・チャートの概要は以下である。

図 A-1；メイン処理

図 A-2；準定常飛行状態量計算

メイン処理から呼ばれる。2.1.3 項(1) 準定常飛行経路

を求める手順でw ～u 項のイタレーションを実施す

るアルゴリズム

図 A-3(1/2)；ダウンレンジ－高度差の幾何学的関係による

エネルギー差算出

準定常飛行状態量計算から呼ばれる。2.1.3 項(1) 準定

常飛行経路を求める手順の t 項の計算を実施するア

ルゴリズム

図 A-3(2/2)；２点高度間でのエネルギー差算出

準定常飛行状態量計算から呼ばれる。2.1.3 項(1) 準定

常飛行経路を求める手順のe 及びr 項の計算を実施

するアルゴリズム

図 A-4；準定常飛行速度＆エネルギー計算

ダウンレンジ－高度差の幾何学的関係によるエネル

ギー差算出と２点高度間でのエネルギー差算出から呼

ばれる。2.1.3 項(1) 準定常飛行経路を求める手順の w

項の計算を実施するアルゴリズム

2.2　計算例

(１) ダイナミック･パスが準定常飛行経路に収束する計算例

　ダイナミック･パスが準定常飛行経路に収束することを

示す計算例を図１（初期高度 12.5km，揚抗比 6，フロン

ト･サイド），図 2（初期高度 80km，揚抗比 1.7，バンク角

0deg，バック･サイド）に示す。これらの図は準定常飛行

経路を計算の後，準定常飛行経路の初期高度･速度･飛行経

路角で運動計算を開始した場合のダイナミック･パスを求

め準定常飛行経路とダイナミック･パスの一致の程度を見

たものである。これらの図に於いては準定常飛行経路とダ

イナミック･パスの一致の程度は良好である。次に，初期

条件でのトータル･エネルギー量が同等で，高度と速度に

差を与えた場合についての計算例を図３（初期高度

Ro

Ro + h
∆EDR

2

D2√

図 1　準定常飛行経路とダイナミック・パスの比較
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図 2　準定常飛行経路とダイナミック・パスの比較

図 3　初期エネルギー同等の場合の飛行経路の比較

11.5km，揚抗比 6，フロントサイド，高度差± 5%）と図 4

（初期高度 80km，揚抗比 1.7，バンク角 0deg， バックサ

イド，高度差± 5%）に示す。これらによればエネルギー状

態が同等であれば準定常飛行経路から初期高度速度が多少

外れていても最終的に飛行経路は準定常飛行経路に収束す

る。

(２) 準定常飛行経路とダイナミック･パスにずれが生じる

計算例

　前項とは異なり，準定常飛行経路とダイナミック･パス

にずれが生じる事例も見られる。図 5 (1/3)，(2/3)，(3/3)

（初期高度 120km，揚抗比 1.5，バンク角 0deg，45deg，

60deg）では高度･速度平面では準定常飛行経路とダイナ
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図 4　初期エネルギー同等の場合の飛行経路の比較

図 5（1/3）　準定常飛行経路とダイナミック・パスの比較

This document is provided by JAXA.



宇宙往還機帰還経路設計開発の効率化概念検討 7

図 5（2/3）　準定常飛行経路とダイナミック・パスの比較

図 5（3/3）　準定常飛行経路とダイナミック・パスの比較

ミック･パスの一致は比較的良好であるにも関わらず，高

度･ダウンレンジ平面に於いては バンク角が深まるに従い

準定常飛行経路とダイナミック･パスとの差が大きくなっ

ていく。これらのケースについて 準定常飛行経路とダイ

ナミック･パスのダウンレンジの差を調べると図 6 の如く

となる。図 6 によると，高度 120km での再突入以降高度

100km 付近までの降下時に準定常飛行経路とダイナミッ

ク･パスのダウンレンジ差が開いた後は，両者の偏差は大

きく変化しない。　　　

　2.1.2 項で「高度速度平面上で準定常飛行経路が右上が

り（速度増加時に高度増加，速度減少時に高度減少）の範囲

においては，滑空経路を準定常飛行経路に収束させる方向

の力がはたらく」旨述べたが，本アルゴりズムで求めた準

定常飛行経路を数値的に解析すると再突入以降しばらくの

間は（高度 110 ｋｍ程度まで）は，図 7 (1/2),(2/2)に示す

様に準定常飛行経路は右下がり（速度増加時に高度低下，

速度減少時に高度上昇；dV/dh<0）となっていることが判

明した。（図７の詳細データを AppendixB の表Ｂ１，Ｂ

２，Ｂ３に示す。これら各表中の矩形枠で囲まれた部分で

dV/dh が負値となっている事が示される。）これは揚力を

This document is provided by JAXA.
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図 6　準定常飛行経路とダイナミック・パスのダウンレンジの差

図 7（1/2）　準定常飛行経路上での dv/dh

This document is provided by JAXA.
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図 7（2/2）　準定常飛行経路上での dv/dh

発生しない質点の運動においては通常の現象である。高度

100km 以上付近での準定常飛行経路とダイナミック･パス

のプロファイルの不一致を確認する為に準定常飛行経路と

初期飛行経路角をパラメトリックに振った場合のダイナ

ミック･パスを重ね描きした結果を図８(1/3),(2/3),(3/3)

に示す。これらによると，高度 100km 以下では両飛行経

路のプロファイルは合致するが高度 120km ～ 100km 付

近においてはダイナミック･パスが準定常飛行経路から離

れていく現象も見られ両飛行経路のプロファイルの違いは

明白であり，この領域ではダイナミック･パスを準定常飛

行経路へアラインさせる力が働いていないことが確認でき

る。従って，準定常飛行経路を基に ダイナミック･パスの

プロファイルを推定するのは 高度 100km より低い高度に

限るのが妥当と考えられる。

（３）準定常飛行経路と飛行距離について

　図 8 の例が示すように 高度 120km からの降下の準定

常飛行経路は飛行距離が 数万キロに及んでいる。HOPE

等の再突入以降での飛行距離が概ね 10,000km 以下であ

る事を考慮すると数万キロの飛行距離を示す準定常飛行経

路は実用的とは言い難い。この事象は準定常飛行経路の再

突入時の（高度 120km での）飛行経路角が HOPE 等の飛

行経路角より浅い為に生ずる。準定常飛行経路を基に実用

的な再突入飛行経路とする為には再突入時の飛行経路角の

条件を別途定める必要がある。　　　

（４）準定常飛行経路と飛行経路角について

　再突入以降暫くの間は，空力加熱が厳しく有翼の再突入

機はこの影響を低減するため迎角を大きくとる必要があ

る。そして高迎角飛行で機体が空気力によって跳ね上げら

れる事を回避するため深いバンク角（概ね 60deg 以上）を

確立した状態で降下する。高度 120km から準定常飛行経

路での再突入速度と同等の初期速度で飛行経路角をパラメ

トリックに振り運動計算を実施して飛行経路を求める場

合，降下中のバンク角や揚抗比の値に関わらず再突入以降

暫くの間の飛行経路は図９の右図で見られる様に高度･ダ

ウンレンジ平面上では直線に近い。一方，図９の右図で見

られる様に高度･速度平面ではこの間の速度ほとんど変化

せず高度のみが減少して行く。そして高度のみでなく速度

の変化も顕著に現れ始めるのは高度 90km ～ 80km から

であることが分かる。従って，再突入以降，前述の高度

（90km ～ 80km）に至るまでの領域に於いては揚抗比やバ

ンク角よりも再突入時の飛行経路角が飛行経路決定の支配

項となる。（ここでは，再突入速度を準定常飛行経路での

再突入速度[ほぼ周回速度に近い]と同等としたが，再突入

速度も選択枝の一つとなるので有れば或いは再突入条件と

This document is provided by JAXA.
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図 8（2/3）　準定常飛行経路とダイナミック・パス（複数初期飛行経路角）の比較

図 8（1/3）　準定常飛行経路とダイナミック・パス（複数初期飛行経路角）の比較
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図 8（3/3）　準定常飛行経路とダイナミック・パス（複数初期飛行経路角）の比較

図 9（1/3）　再突入時の初期飛行経路角のダイナミック・パスへの影響
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図 9（2/3）　再突入時の初期飛行経路角のダイナミック・パスへの影響

図 9（3/3）　再突入時の初期飛行経路角のダイナミック・パスへの影響
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して何らかの数値の速度が与えられるのであればこれも支

配項の一つとなるであろう。）これと(2)項で述べた様に再

突入以降高度 100km 付近まではダイナミック･パスは準

定常飛行経路にアラインしない事を考慮すると再突入以降

高度 100km 以下に至るまでの高度範囲は空力加熱等の問

題の回避を主体とした軌道決定を行い，更にそれより低高

度で準定常飛行経路をレファレンスとして帰還飛行経路を

推定するのが妥当と考えられる。

（５）準定常飛行経路による帰還経路の存在域について

　これまでに示したように，高度 90km ～ 80km 以下の

高度に於いては 準定常飛行経路は宇宙往還機の帰還経路

のレファレンスとなり得る。この高度域内で高空･高速域

に於いては揚抗比とバンク角を振って準定常飛行経路の存

在する領域を求め，低空・低速域では 揚抗比とスピード

ブレーキ舵角を振って準定常飛行経路の存在する領域を求

め，これらの領域を宇宙往還機の帰還経路の存在域として

求めた帰還飛行経路の回廊の例を図 10 に示す。図 10 に

はこの回廊を通過して降下するダイナミック･パスの例も

記入した。尚，準定常飛行経路への定常風の影響を示す事

例を± 20m/sec の風がある場合について図 11 に示す。

　宇宙往還機は，これらの回廊の中を通って帰還すること

ができる

ＣＬ ＣＤ 揚抗比 バンク角      備考

 ケース１ 1.2 0.1   12   80deg 図 12a 参照

 ケース２ 1.2 1.0   1.2   80deg 図 12b 参照

 ケース３ 0.12 0.1   1.2   80deg 図 12c 参照

（６）ダイナミック･パスの高度･速度平面における偏差に

ついて

　（４）項で示した図 9 によるとバンク角が深まるにつれ

て準定常飛行経路とこれと同じ初期条件で降下するダイナ

ミック･パスの高度・速度平面における偏差が大きくなっ

ている。この原因調査の為バンク角を 80deg とし，且つ

空力係数が飛行中に変化する影響を排除する為にマッハ数

に関わらず CL と CD そして揚抗比を一定とした下表の３
種類のケースについて準定常飛行経路とダイナミック･パ

スを求め，以下の結果を得た。

q ケース 1(図 12a)と ケース 2(図 12b) に示す準定常飛

行経路は 高度･速度平面上では殆ど差異が見られない。

これは，準定常飛行の条件である(5)式が CL のみを含
み，CD を含んでおらず，CD の値は飛行経路角γの値
に影響するが高空高速域では飛行経路角γの絶対値が

小さい為 (5)式中のcosγの値はほぼ1.0であり，ケー

ス 1 とケース 2 で CL の値（両ケースで同値）が高度･

図 10a（1/3）　宇宙往還機帰還飛行経路の回廊及びダイナミック・パスの例
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図 10a（2/3）　宇宙往還機帰還飛行経路の回廊及びダイナミック・パスの例

図 10a（3/3）　宇宙往還機帰還飛行経路の回廊及びダイナミック・パスの例
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図 10b（1/3）　宇宙往還機帰還飛行経路の回廊及びダイナミック・パスの例

図 10b（2/3）　宇宙往還機帰還飛行経路の回廊及びダイナミック・パスの例

This document is provided by JAXA.



航空宇宙技術研究所報告1365 号16

図 10b（3/3）　宇宙往還機帰還飛行経路の回廊及びダイナミック・パスの例

図 10c　宇宙往還機帰還飛行経路の回廊及びダイナミック・パスの例
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図 11　風の有る場合の準定常飛行経路の変化

速度平面上での準定常飛行経路を決定する支配項とな

る為と考えられる。低空域では γの絶対値が大きくな

り，それによってcos γの値が変化し CDの値も高度･
速度平面上の準定常飛行経路に影響を与える。

w ケース 2(図 12b）と ケース 3(図 12c)では同一揚抗比

で，準定常飛行経路はケース 2 より ケース 3 の方が

高度･速度平面上で低空側を通る。これは ケース 3 で

は低い揚力係数で(5)式を釣り合わせるために大気が濃

い領域を飛行する為と考えられる。

e 上記の各ケースで それぞれダイナミック･パスを計算

すると揚抗比が 12 のケース 1 では準定常飛行経路と

ダイナミック･パスの一致は良好であるが 揚抗比が 1.2

のケース2,3の場合は準定常飛行経路とダイナミック･

パスに偏差が生じている。高速域のγが小さい飛行領

域では揚抗比が 12 でも 1.2 でも CL が同等であれば(8-
6)式でΔ V に掛かる項の値に大差なく従ってダイナ

ミック･パスが準定常飛行経路に収束する傾向は同程度

であるはずである。それにもかかわらず，前述した様

に同一 CL であっても CD が大きくなると高度･速度平
面上で準定常飛行経路とダイナミック･パスに偏差が生

じている。本論においては，その理由を明らかにする

に至っていないが，以下の事項が原因となっている可

能性が有る。

a. 準定常飛行経路を構成する各点は準定常の条件を満

足する点の集合であり，ダイナミック･パスのよう

に過去の時間履歴が現在に影響を与えると云う種類

のものではない。

b. 図 12b,c の高度･速度平面での両飛行経路より，ダ

イナミック･パスは準定常飛行経路に対して低速側

に偏差を持っていると考えることが出来る。

c. ダイナミック･パスを準定常飛行経路に収束させる

（揚力に起因する）力が働いていても，ダイナミッ

ク･パス上で抗力に起因する減速が順定常飛行経路

で想定される減速の程度より大きくなる可能性があ

り，この場合 ダイナミック･パスは準定常飛行経路

より低速側にずれていくと考えられる。

d. 2.1.3 項で述べたように準定常飛行経路を求める際

には或る微小区間 速度を一定としてエネルギー消費

や飛行距離を計算しており，この間の減速は考慮し

ていない。

e. 減速によってダイナミック･パスを準定常飛行経路

から低速側へ遠ざける傾向の程度は微小区間におい

て減速率を考慮しない前提を基に求めた準定常飛行

経路では十分近似出来ない可能性がある。

r 図 13a，b，c に揚抗比 1.2 バンク角 60deg，70deg，

80deg のケースにつき，初期飛行経路角をパラメト

リックに振って得られるダイナミック･パスと準定常飛

行経路の比較を示した。初期飛行経路角を振ることで

生じるダイナミック･パスの飛行距離の分散は，高度･

ダウンレンジ平面上において高度 100km と高度 30 ～

40km で殆ど変わらないことから高度 100km 付近で

再突入条件に起因するトランジェントはほぼ収束して

This document is provided by JAXA.
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図 12a　準定常飛行経路とダイナミック・パスの比較（CL, CD 一定）

図 12b　準定常飛行経路とダイナミック・パスの比較（CL, CD 一定）

図 12c　準定常飛行経路とダイナミック・パスの比較（CL, CD 一定）
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図 13a　準定常飛行経路とダイナミック・パス（複数初期飛行経路角）の比較

図 13b　準定常飛行経路とダイナミック・パス（複数初期飛行経路角）の比較
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図 13c　準定常飛行経路とダイナミック・パス（複数初期飛行経路角）の比較

いると考えられる。一方，同平面上に於ける 準定常飛

行経路とダイナミック･パスの一致の程度は バンク角

60deg では高度 100km 付近以下でほぼ一致しており，

バンク角 70deg では高度 90km 付近以下でほぼ一致

している。しかし，バンク角 80deg の場合については

両飛行経路のプロファイルは相当低高度域に達するま

で必ずしも一致しているとは言い難いように見える。

但し，降下が急であるのでダウンレンジに現れる差は

小さく実質上 準定常飛行経路でダイナミック･パスを

近似するのは高度 80km 付近から以下であれば多少精

度は落ちるものの 大きな問題とはならないと考えられ

る。　

（７）準定常飛行経路への飛行経路角の影響について

　前項の検討より 高空･高速域では 飛行経路角γの値は小

さくこの値が準定常飛行経路に与える影響が小さいことが

示された。この場合，近似的に cos γの値を 1 と置く事

が出来る。この時，(5)式は以下のように変形する事が可能

である。

   =          −                ･      +              = 0 (13)

       =                            −                 ･

             +              = 0 (14)

     ・ρ・V2・CL・S −                ･m・go

             +              = 0 (15)

(15)式は 速度 V についての２次式であり，CL の値（本来
は V の関数）を 速度 V とは別途設定できるなら，(15)式よ

り，

V =                 ×                                          =

                             Ro・√m・go (16)

と記述することも可能である。この様に高空･高速域で

cos γが ほぼ 1 と見なされる領域では 準定常飛行経路の

dγ
dt
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高度と速度の関係は 比較的単純な関係式で記述できる。

空力係数が速度Vで変化しない等の仮定を設けた場合，こ

の近似による解と 2.1.3 項に示したアルゴリズムによる解

を比較すると条件にもよるが 高度 50km 以上では 両者の

差は非常に小さい。

3.　結　論

（１）準定常飛行経路による帰還経路の存在域について

　宇宙往還機の帰還経路設計において 機体の質点運動の

速度ベクトルの垂直方向の変化率(飛行経路角の変化率；

d γ /dt)は小さく ほぼゼロと見なし得る（準定常飛行の仮

定）と云う考え方に基づき，この条件を満たす飛行経路を

求めるアルゴリズムを確立した。このアルゴリズムで求め

た高度･速度･ダウンレンジの３軸で張られる空間上の飛行

経路を準定常飛行経路と呼ぶ時，準定常飛行経路は，飛行

条件等に若干の制約は有るものの，ダイナミック・パスと

ほぼ一致しこれに基づき誘導則を設計すること無しに宇宙

往還機の帰還経路の存在域を把握することが可能である。

（２）高度120kmから再突入する場合の準定常飛行経路に

ついて

　高度 120km から再突入する場合を初期条件として求め

た準定常飛行経路はダウンレンジが数万キロにもおよび

宇宙往還機の帰還経路としては実際的でない。この場合，

準定常飛行経路のダウンレンジが長くなるのは再突入時の

飛行経路角が浅い為である。

（３）準定常飛行経路が宇宙往還機の帰還経路のレファレ

ンスとならない場合

　ダイナミック･パスが準定常飛行経路に一致するのは高

度･速度平面上において準定常飛行経路が dV/dh>0 とな

る範囲で，ダイナミック･パスを 準定常飛行経路に収束さ

せる方向の力が生じることによるものであるが，高度

120km から 100km 付近までの準定常飛行経路の dV/dh

は負値である為，この領域ではダイナミックパスが準定常

飛行経路に収束しない。従って，この領域では準定常飛行

経路は宇宙往還機の帰還経路のレファレンスとはならな

い。

（４）再突入時の初期飛行経路角－飛行プロファイルの決

定要因

　(2)項のダウンレンジが長い問題及び(3)項の準定常飛行

経路が帰還経路のレファレンスとならない問題の解決の方

向を探る為再突入時の飛行経路角が準定常飛行経路の初期

飛行経路角より深い範囲で ダイナミック･パスについて パ

ラメトリック･スタディした結果，高度 120km からの再

突入飛行経路（ダイナミック･パス）は 揚抗比バンク角の値

に関わらず高度約 100km に至るまでは高度･ダウンレン

ジ平面上で直線的且つ速度はほぼ一定であり，この領域で

は再突入時の初期飛行経路角が飛行プロファイルを決定す

る支配要因と考えてよい。

（５）準定常飛行経路の帰還経路のレファレンス

　高度約 80km 以下では準定常飛行経路とダイナミック･

パスの一致は概ね良好で準定常飛行経路は帰還経路のレ

ファレンスになり得る。この領域で，揚抗比 バンク角 ス

ピード･ブレーキ舵角等を振って準定常飛行経路を計算し，

これらの包絡域を帰還飛行経路の回廊として描くことが可

能である。

（６）宇宙往還機の帰還経路の概略プロファイルの把握

　高度 120km からの再突入後暫くの間は空力加熱等の問

題を回避するように飛行経路角バンク角揚抗比等を選択

し，高度 80km 付近から準定常飛行経路から求められた

帰還飛行経路の回廊に突入する方法で宇宙往還機の帰還経

路の概略のプロファイルを把握することが可能である。

4.　参考資料

(1) Bryson,A. ,  e t  a l ;  Energy-Sta te  Approx imat ion  in

Performance Optimization of Supersonic Aircraft,  J.

Aircraft, Vol. 6, No. 6, 1969, pp. 481-488.

(2) Joosten, K.; Descent Guidance and Mission Planning For

Space Shutt le, NASA CP-2342 Part 1,  Space Shutt le

Technical Conference NASA Lyndon B. Johnson Space

Center, Houston, Texas, June 1983, pp. 113-124.

(3) Schultz R.L. & Zagalsky N.R.; Aircraft Performance

Optimization, J. Aircraft, Vol. 9, No. 2, 1972, pp.108-

114.

(4) Hedrick J.K. & Bryson A.E.; Three Dimensional Minimum

Time Turns for a Supersonic Aircraft, J. Aircraft, Vol.

9, No. 2, 1972.

(5) Rutowski E.S.; Energy Approach to the General Aircraft

Performance Problem, J. Aeronautical Science,  March

1954.

(6)日本航空宇宙学会編  航空宇宙工学便覧　丸善

This document is provided by JAXA.



航空宇宙技術研究所報告1365 号22

Appendix A

図 A-1
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図 A-2
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図 A-3（1/2）

図 A-3（2/2）
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図 A-4
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Appendix B

図 7 の詳細データを Appendix B で表 B1, B2, B3 として次ページ以降に示す。
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