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研究成果の概要（和文）：本研究の目的は，次世代宇宙輸送機の飛行ミッションの信頼性を向上

させるための，新たな飛行制御系を設計し，その有効性を検証することである．特に，2008，

2009 年度の研究では，宇宙から地球へ帰還する際の大気圏突入時の宇宙輸送機の基準軌道の生

成方法を確立し，変動の激しい機体の特性に対処可能な適応機構を有する飛行制御システムを

開発した．提案する誘導制御システムの有効性を，汎用計算機のシミュレーションとオンボー

ド計算機によって検証した． 

 

 
研究成果の概要（英文）： 
 
 In this study, a new guidance and control system for a space transportation system 
in the next generation is presented. Additionally, the effectiveness and reliability 
of the proposed guidance and control system are verified. Especially, in 2008 and 
2009, the authors attempted to design the guidance system for generating the reference 
trajectory an adaptive control system which can treat the variations of the vehicle 
dynamics. The effectiveness of the proposed guidance and control system is verified 
by the numerical simulation of the onboard computer. 
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１．研究開始当初の背景 

 我が国では，独立行政法人宇宙航空研究開

発機構の長期ビジョンの一つとして「有人宇

宙活動を可能とする技術の確立」が打ち出さ

れ，新たな宇宙輸送機の基盤研究が推進され

ている．現行の米国の宇宙輸送機スペースシ

ャトルのミッションでは，約 2％の生存者の

いない深刻な事故を起こしており，次世代の

宇宙輸送機の実現に向けて，ミッションの成

功率向上が，急務である．そのため，本研究

では，次世代宇宙輸送機のミッション成功率

を向上させるための，新たな誘導制御システ

ムを提案する． 

 

２．研究の目的 

 新たな誘導制御システムとして，①自律的

に軌道生成を行うことができること，②汎用

の航空機に較べて，広範な速度と高度で定義

される飛行領域のため，その機体の動特性が

大きく変化する．その動特性の変化に対処し，

所望の制御性能を発揮できる適応制御シス

テムを構築すること． ①，②の両者を統合

して，数値シミュレーションと，オンボード

計算機を用いて，有効性と実現可能性を検証

することである． 

 

 

３．研究の方法 

 

宇宙輸送機の誘導制御システムに関して，

これまで数多くの研究が報告されている．な

かでも現行のスペースシャトルオービター

に用いられている誘導制御則は，基準となる

抗力加速度プロファイルを事前に規定し，そ

のプロファイルに追従させる方式である．こ

の抗力制御方式に関して，米国カリフォルニ

ア大学の Mease は，シャトル誘導則をフィー

ドバック線形化法の観点から設計し，宇宙輸

送機の再突入時の非線形動特性にも対応で

きる抗力制御則を提案している．両者の手法

では，制御すべき状態量を元の地心高度 ，

速度 ，飛行経路角 から，抗力加速度 とそ

の微分量 並びに速度 に変換している．この

抗力加速度を用いた制御対象の数学モデル

は，宇宙輸送機の再突入飛行の研究において

数多く用いられている． 

しかし，この状態量の変換関係は，速度が

不可観測な状態量になっており，システムの

安定性を決定する 3つの極の内，2つしか漸

近安定化することができない． 

そこで，本研究では，厳密な線形化法を用

いて不可観測な状態量を生じないような状

態量変換関数の条件を導くことで，エネルギ

ーとその微分量を状態量とすることが妥当

であることを示すと共に，不可観測な部分空

間を生ずることなく全ての極を漸近安定化

することが可能な数学モデルを構築する．得

られた数学モデルを用いて，次の①，②の要

件を満足する誘導制御システムを開発し，そ

の有効性を検証する． 

 

（１） 自律的な軌道生成 

 宇宙輸送機の再突入時の追従すべき基準

軌道の決定法として，基準抗力加速度を，速

度またはエネルギーの関数として，決定する

方法が数多く提案されている． 

しかし，基準軌道は，機体が基準値から大

幅に逸脱した場合にもオンライン・リアルタ

イムで逸脱地点からの基準プロファイルを

再生成できる形式であることが望ましい．オ

ンラインの基準軌道生成方法は，これまでに

幾つか提案されているものの，数理計画法の

アルゴリズムを簡略化することで得ており，

軌道を生成する際の機体の搭載計算機への

負荷が大きい． 

Z

そこで，本研究では，前述のエネルギーに関

する状態方程式を用いて，2点境界値問題を

構成し，基準エネルギーを生成するための誘

導則を解析的に導くことを試みる．  

 

（２） 適応飛行制御システム設計 

前述の，これまでに数多く提案されている

抗力加速度を制御する方式と，申請者が過去

に提案した機体のエネルギーを制御する方
図 1 宇宙輸送機の運動と変数の定義 
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式では，いずれも機体のダイナミクスが全て

既知であることの前提が必要であった． 

特に，再突入フェーズの機体の空気力学的

特性を事前に得ることは難しく，宇宙輸送の

ミッション毎において，機体の質量特性は変

化する．よって，これらの物理量を既知とし

て取り扱うことは困難である． 

そこで本研究は，前述のエネルギーを状態

量とするシステムを基に，機体の動特性に含

まれる未知パラメータにも対処可能な，再突

入フェーズにおける適応飛行制御システム

の設計を試みた．適応制御システムの設計に

は，伊国のローマ大学の Isidori が提案し，

近年多くの研究が報告されている厳密な線

形化が可能な非線形システムに対する適応

制御系の設計方法を基にした．この手法は，

線形システムを基にしたモデル規範型適応

制御システムと類似の構造を有しており，リ

ャプノフの直接法からシステム全体の安定

性を保証することができる．数値シミュレー

ションにより，提案するシステムの妥当性を

検証した． 

 

４．研究成果 

 

宇宙輸送機の運動を，図 1のような地球中

心を原点とする極座標系で記述する． 

特に，機体の縦運動の方程式は，次式の入

力に関して線形なアフィンシステム(1)式で

与えられる． 
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ここで，制御入力は，揚抗比の垂直成分

σαα cos)}(/)({ DL CCu = であり，状態量は地

心高度，対地速度，飛行経路角

である． 

TVrt ],,[)( γ=x

 この非線形な力学モデルに対して，本研究

では，厳密な線形化法を用いることで，次の

数学モデルを得ることができた． 
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 ここで，リー微分を表す演算子は， 

)()()(1 xfxxf ∂∂= hhL  (3) 

を表している．この演算を用いて状態量の変

換関係は，機体のエネルギーを， 

)(2)( 2
⊕−−=== RrVEhy μμx    (4) 

と表して，非線形写像を用いた変換後の状態

量 ，次のように表される． Eξ
 

)](),(),([ 21 xxxξ ff hLhLhE =  (5) 

 

(2)式のシステムに対して，次の線形化フィ

ードバックを用いると，厳密な線形化を行う

ことができる．ここで， は，追従制御則

によって決定される新たな外部からの入力

である． 

)(tv
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（１） 自律的な軌道生成 

本節では，エネルギー変化を緩やかなもの

にし，機体への熱エネルギーの流入を抑える

効果を期待し，厳密に線形化されたシステム

の制御入力 v（エネルギーの 3 階微分量）の

2 乗積分と終端時刻から成る評価関数を最小

にする誘導則を解析的に導く．本評価関数導

入の主眼は，終端時刻や制御入力を最小化す

ることにあるのではなく，オンラインで使用

可能なフィードバック形式の誘導則が得ら

れるように 2点境界値問題を設定することに

ある．  
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ここに，t0, tfはそれぞれ初期時刻と終端時

刻であり，第 1項の重み係数・は，設計の自



由度を与えるために導入したもので，終端時

刻(飛行時間)を調整することが可能である．

ま た ， 制 御 入 力 は ， 基 準 状 態 量 

を出力するための基

準入力を意味し，初期条件 と終端条

件 は任意とする．2 点境界値問題の

解として，基準制御入力は次式で得られるこ

とが文献 28)で示されている． 
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ここでtgoは，飛行の残余時間(Time-to-go)で

あり( )，次の 6次方程式を解くこと

で得られる．この 6次方程式は最適軌道に沿

ってハミルトニアン一定の性質から導かれ

る． 

ttt fgo −=
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(7)式は，基準状態量のフィードバック形式

で与えられているから，何らかの原因で軌道

が大きく逸脱した場合，数値最適化手法と異

なって，新たな逸脱地点を初期値とした基準

プロファイルをオンラインで再構築するこ

とが可能である．  

さらに，本方式では，重み係数・の設定によ

って，基準エネルギープロファイルを変更し(

図2)，図3に示すように，飛行距離を調整する

ことが可能である．これらの結果は，汎用計

算機とオンボード計算機（dSPACE社製DS1104 

ボード）による，シミュレーション結果であ

り，他の研究と異なり，基準軌道を関数形式

で得ることに成功しているため，1サイクルの

計算によって，どの地点からでも目的地点に

向けて基準軌道を生成することが可能になっ

た． 
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図 2 基準エネルギープロファイル 
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図 3 機体の飛行経路  

 

 

（２） 適応飛行制御システム設計 

 

本章で示す適応制御系の設計目的は，未知

パラメータを推定しながら，基準エネルギー

に機体のエネルギーを追従させる入力を決

定することである． 

 (6)式の制御則で，関数 ，

は，抗力係数 や機体質量 などの既知と

して取り扱いにくいパラメータを含んでい

る． 

)(3 xfψL )(21 xfg ψLL

DC m

そこで，本研究では，抗力係数 と機体

質量m を未知パラメータとして扱える適応

制御システムの設計を行った． 

DC

 

  適応制御則を構成するためのパラメトリ

ック表現を以下に示す．(1)式の状態方程式

の関数ベクトル, , を，既知関数ベ

クトル , , と未知パラメ

ータベクトル関数 を用

いて，次のように表現する．ここで，未知パ

ラメータは， とする． 
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  変換されたシステム(2)式の右辺の各要素

, , , は，次

のように，パラメトリック表現される

)(1 xhLf )(2 xhLf )(3 xhLf )(21 xhLL fg
8)． 
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ここで観測信号ベクトル , , , 

である． 

1W 2W 3W 4W

また，未知パラメータベクトル の推定

値を， 

TΘ
],)(,)[( 12131 θθθ=TΘ と表し，その推

定値を用いて，(6)式の代わりに，次のよう

に制御則を構成する． 
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また，基準のエネルギープロファイルに追従

させるため，(15)式の入力 )(tv を次のように

決定する． 
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また，安定性を保証するためのリアプノフ

関数と，推定パラメータの調整則は，次のよ

うに決定した．推定パラメータの調整則は，

正規化勾配法を採用した． 
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提案する適応制御システムの有効性を検証

するために，汎用計算機及びオンボード計算

機による数値シミュレーションを行った． 
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図 6 飛行領域（高度 vs. 速度） 



  図 4 に，機体の軌道（高度対ダウンレ

ンジ）を示す．高度は，バンク反転時に小

さな振動が生じている．制御入力であるバ

ンク角の時間履歴を図 5 に示す．バンク角

の上下限値の範囲で反転を行っている． 

図 6に，高度の速度履歴（飛行領域）を

示す．機体は，拘束条件で定まる突入回廊

近傍を飛行した．  

 これらの結果に関して，2008 年第 26 回，

2009 年第 27 回宇宙科学と技術に関する国際

会議（International Symposium on Space 

Technology and Science）及び第 53 回宇宙

科学技術連合講演会にて発表を行い，一定の

評価を得ることができた．特に，第 53 回宇

宙科学技術連合講演会では，本研究の発表予

定の原稿が評価され，主催者側からオーガナ

イズドセッション「大学から見た将来型宇宙

輸送」へ急遽招かれ，本研究の発表を行った． 
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