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⊥． はじめに  

飛翔体に含まれるものとして、ロケット、人工  

衛星、航空機など多々あるが，今回は航空機の誘導  

制御について取り扱った．   

航空機を目的の位置へ誘導させるためには第一  

に経路を設定し，次にその経路に治って飛行するよ  

うに姿勢を制御する必要がある．また牒在の機体  

状態を把捉するための航法も勿論必要となる．こ  

こでは誘導に航法を含んでいるものと考えている．   

航空機の姿勢制御には最適制御を用い，設定し  

た経路上を飛行する目壊を追尾するようにして目  

的の飛行経路を実現させる．  

ものとする．   

航空機の姿勢制御には最適制御を用いる．従っ  

て，運動方程式の線形化を行う必要がある、一般に  

線形化された航空機の運動方程式は縦の運動と横・  

方向の運動に分けることができる．そこで，目標を  

追尾するめには日療との位置偏差の微分系を従お  

よび横・方向について求める必要がある．   

まず，縦の位置偏差の微分は次式で表すことが  

でき  

二㌔＝刀Ⅹ－1ちcqs7  

為＝刀z一鴨si旦7   

これらの式について線形化を行えば  

毎＝－≠＋d∬  

ん＝ぴ－［んβ＋dヱ  

2． 目標追尾  

航空機を目的の飛行経路に追従させるために，  

飛行経路上を航空機と同等の速度で移動する目棟  

物を用意し，この目標を追尾することで目的の飛行  

経路を実現することを日清す．ここで目療は質点  

でできており重力，空気力などの力は全く受けない  

と表すことができる．ここで佐は航空機の重心遠島  

↑は航空機の上昇角である．詳細はFig．1を参阻   

横・方向の日額追尾には，Y軸方向の位置偏差  

一1一   



（1）縦の（longitudinal）状態方程式  

和＝AJ杓＋月湖  （9）  

杓＝（叫叫9，β，∂t，∂e，∬d，勾）T  （10）  

叫＝（∂f。，∂。。）T  （11）  
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の他に機体Ⅹ軸から日療への方位角偏差を用いて，  

運動方程式を次式で表すことができる．  

（5）  
宙d＝刀せ一月  

ぬ＝βy一世cose■sin中d   

＋V（sin◎sin（〕sin中d＋cos㊤cos宙d）   
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＋lγ（cos◎sin（）sin宙d－Sin宙cos中止））（8）  

（2）横・方向の（1ateraユーdirectional）状態方程式  

Ⅹ1d＝AJd当d＋昂押1b  （14）  

xld＝（即，p，γ，¢，血，も，み，封d）T （15）  

uld＝（∂α。，∂r。）r  （16）  

同じように線形化を行えば  

ネd＝イ＋勾  

由ニーU＋l砺¢  

（7）  

ー（仇cosβ0＋l鳩sin恥）車d＋も （8）  

ここでβ叉，刀y，βズ，刀せは目標の移動等に伴う  

関数であり線形状態方程式中に現れることはなく，  

また後に述べる理由によりとくにその詳細を求め  

る必要はない．   

詳細はFig．2を参隠  
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（18）   

ここまでで，U，Ⅴ，Wは機体Ⅹ，Y，Z軸方向の速度，P，Q，R  

は機体Ⅹ，Y，Z軸まわりの角速度，㊤，♂，中はロール角，  

ピッチ風方位角，∂t，毎，∂。，みはスロットル，補助翼  

昇降舵，方向舵の操舵角，∂t。，∂α。，∂α，み。は操舵角コ  

マンド，入t，入。，入e，入rは操舵角を一次遅れ系にする  

ための係数を示す．   

小文字は微小擾乱を表し，添え字dは偏差を表  

している．   

Fig．2 方位角および横の位置偏差  

以上より，縦および横・方向の線形状態方程式  

は水平定常状態付近において次のように表すこと  

ができる．  



る＝P＋Qsin◎tan∈）＋月∽B◎tane・  

由＝Qco8◎一月凱n＠  

せ＝Qsin¢sec㊤＋Rcos密secO  

∂t＝一入Ⅰ∂t＋人士古t。  

∂¢＝一入αJ¢＋人血∂α。  

∂e＝一入色∂E＋入eJe。  

み＝－んふ＋入γ∂γ亡  

システム行列中に現われる‰，Z也等は安定徴  

係数で，航空機の特性を示す係数である，   

3．最適制御  

機体の制御には最適制御を用いる．   

状態方程式は水平定常状態付近では2つに分け  

ることができるが，定常旋回などを考えるならば  

分けることはできない．そのことを考え，状態方程  

式を1つにまとめるが，実際には水平定常状態付近  

での線形化を行ったので2つに分けた場合と相違  
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ズe＝ぴco5βco畠中  

＋Ⅴ（Bim◎s血㊤co畠中－COS申sin留）  
＋Ⅳ（COS¢由n㊤…S申＋由n◎s血中）（38）  

㌔＝打cos♂si皿哩  
＋Ⅴ（血中sh㊤sin宙＋co畠◎cos留）  
＋Ⅳ（cos中sin6〉BiIl中一扇n◎00B甘）（39）  

」乙＝－Ⅳsh㊤＋Vsin◎cos6〉  

＋Ⅳcos¢co白㊤   

で表され，目療の運動方程式は  

lキ＝αr  

OT＝Qr  

申T＝月T  

ない．ただ計算の手間が省けるからである．  

評価関数を  

た上00（㍊r＋叩類書  

X＝（叫γ，叫p，曾，r，¢，β，せd，  

∂ゎも，∂e，み，〇d，封d，Zd）T  

u＝（∂f。，軋。，も。，∂r。）T   

としたとき，最適制御則は  

（40）  

（19）   

（20）   

（21）   

（22）  

ノ行＝埠cos∈）TCOS中r   

l与＝1ケcos㊤TSin中T   

み＝一l々sin（）T   

u＝－Fx＝－p1βTpx   （23）   

で表すことができる，ただしPは行列のリッカティ  

方程式の定常解で  

トPβ√1βP＋PA＋ATァ＝0 （24）   

を満たすPのうち正定値のものである．   

ここでpは重みで，制御の強さを決定する．   

PはMathematicaを使用し対角化法で求めた．  

で表すことができる．   

目楳との位置偏差および方位角偏差は式（25）～  

（46）の結果より得られるので，とくに微分方程式を  

用いる必要【まなく．次式で表すことができる．  

ズd一月e   

ズd   

－Zd  

ズオーズe  

lナIlこ  

ノ’丁－∴  

4．非線形運動方程式  

求まった最適制御則は，線形状態方程式には用  

いず．航空機の非線形運動方程式中で使用する．   
航空機の非線形運動方程式は  

＝厨（せ，㊥，申）  （47）  

ここで，月（◎，㊤，宙）は機体軸をZ軸まわりに中，Y軸  

まわりに㊥，Ⅹ軸まわりに◎の順で回転したときの  

座療変換行列である，   

式（47）より方位角度偏差は  

m（打＋QⅥ′一月Ⅴ）＝－mタ扇n㊤＋ズ。  

m（ナ＋月打一戸Ⅳ）＝mgCOS6圧血n申＋㍍  

m（卸＋アⅤ一Q〃）＝mgCOS（∋∽白申＋乙  
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（48）   

ム肪P▼†㍑月＋（んz－んy）QR－んzPQ＝上（28）   

ら¢＋（ん。一夫名）月P＋んヱ（P2岬月2）＝〟（29）  

一∫正之卓＋∫zヱ点＋（んy－ム㍑）PQ＋ん方QR＝〃（30）  

－3－  

とできる．  



また式（48）から目梗を機体重心に一致させるこ  

とは避けなけれはならないことがわかる．従って  

式（47）において日模の後方＆に航空機を位置させ  

るようにした，また，高さの偏差はZ軸を上にとっ  

たことに注意されたい。  

とした．   

以下にこの場合の制御結果を示す．   

6．1 水平旋回へ移行するときの機体の状  

態  

水平状態から前方50mにある目標が水平面内  

を0．2［rad／sec］および0．1〔rad／sec】の旋回率で旋回  

したときの機体のバンク角および荷重倍数を示す  

5．機体特性値  

制御結果のイメージを助けるために，以下に使  

用した制御対象の主要な機休諸元を示す．  

Thble．1機体諸元  

窒l：l≡   24．3m2   

スパン   14．4m   

全備質量   4229Kg   

蛮力平均翼弦  1．24m   

垂心位置   0．45mac   

水平尾翼容積  0．536   

飛行効率   0．85   
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Fig．4 バンク角  

Fig．4より，明らかに非線形の運動にも線形制御  

則が通用していることがわかる．   

機体の3面図はFig．3のようになる．  

Fig．3 機体3面図  
10  

time［sec］  

6．制御結果とその考察  

以下に制御結果を示し，その考察を行う．   

なるべく激しい運動をさせたいため最適制御  

則を求める際に重みβを  

Fig．5 荷重倍数  

Fig．5より，荷重倍数は最終的には安定している  

が，目標の旋回率が0．2［rad／sec］の場合は水平状態  

から機体を700傾け急激に引き起こしているため，  

最大で7【G］の旋回を行っていることがわかる・   

Fig，6は0．2tr血／seclで旋回するときの補助翼，昇  

降舵，方向舵の操舵量を哀したものである・水平状  1
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（49）  β＝  

－4－   



7． おわりに  

航空機を員楳の運動に追尾させることにより  

条件付でlまあるが希望通りの経路を飛行させるこ  

とができた．また最適制御を用いた結果，線形制御  

でも非線形運動方程式に通用することができた．   

しかし目棟を追い越した場合，速度を抑えるた  

めに推力を絞りその結果失速を招くことがわかっ  

ている．この場合は明らかに制御不能に落ちいてし  

まう．また，旋回状態から水平状態への移行後の飛  

行および水平状態から低旋回率での飛行を行う場  

合，ロール振動が激しく目梗を追尾しているのだ  

が機体にとっては好ましくない現象が起きること  

も分かっている．   

今後それらの悪影響の排除を第一の解決課題  

とし，9【GJオーバーの旋回中でも常に目梗との位置  

偏差をゼロにするような誘導制御について研究を  

進める．   
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10  

ti皿e［sec】  

Fig．8 操舵量  

感から急に目標がY軸方向へずれたため，方向舵の  

入力が急激に大きくなっていることが確認できる．   

6．2 連続旋回による単純な飛行軌跡  

日原の飛行軌跡がクローバーリーフになるよ  

うに設定し，それに機体を追従させた結果を示す．  

円弧部分の日榛の旋回率は0．1坤慮／sec］である．  

Fig．7 飛行軌跡  

Fig．7よりほぼ期待通りに追従をしていること  

がわかる．ただし，旋回中は制御性が良いのに対し，  

旋回から水平飛行に移ったとたんに振動が起こっ  

ていることがわかる．この原因として考えられるこ  

とは，Y軸方向の誤差がたとえ少しでもあれば過  

剰なロールを行い誤差をなくそうとしている制御  

の結果であると考えられる．  


