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1 はじめに

航空機の非線形性は，機体の動力学的非線形性，重力
や空気力など外力に含まれる非線形性，パイロット系に
含まれる非線形などがある [1][2]．航空機の運動特性を把
握するためには，非線形性は重要な要素である．しかし，
線形モデルに対して制御器設計をすることが一般的であ
る [3][4][5]．よって，動力学的非線形性，外力に含まれる
非線形性が線形近似され，平衡点近傍の微小運動でなく
なると制御器性能が低下してしまう問題が生じる．さら
に，これまでの航空機の制御系設計では，航空機モデルを
縦方向と横方向に分割させ，それぞれに対して制御器設
計をすることが一般的であった [6][7][8]．このため，縦方
向と横方向が互いの運動応答に影響を与えるクロスカッ
プリング現象を考慮することが出来ない．F-16戦闘機な
どの比較的ダイナミックな運動をする航空機モデル制御
対象とする場合，この問題は致命的であり制御器性能の
良し悪しに関わる．
本稿では，航空機の 6自由度非線形モデルに対して安定
多様体法を用いた非線形最適制御器設計を行う．安定多
様体法は，リッカチ方程式の非線形拡張であるハミルト
ンヤコビ方程式を解く手法であるが，設計される制御則
は平衡点近傍ではリッカチ方程式を解いて得られる制御
系と一致するという特徴を持つ [9]．本稿では，非線形領
域においても十分な飛行制御性能を持ち角度を安定化さ
せる非線形最適制御器を設計する．

2 航空機モデル

以下の式 (1)から式 (5)に 6自由度運動方程式を示す．
ただし，x, y, z軸まわりの角速度Ω = [p q r]T，x, y, z軸
方向の速度 V = [u v w]T，x, y, z 軸まわりの角度 Θ =

[ϕ θ ψ]T，対気速度 Vtotal，迎角α，横滑り角 β，オイラー
行列 Rx, Ry, Rz である．また，航空機の変数定義は図 1

から図 3で示されている．
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uẇ − wu̇

u2 + w2
(4)

β̇ =
v̇Vtotal − vV̇total
V 2
total cosβ

(5)

図 1 変数定義:航空機を上から見た図

図 2 変数定義:航空機を横から見た図

図 3 変数定義:航空機を後ろから見た図

2.1 機体に働く力 F，力によるモーメントM

x, y, z軸方向それぞれに働く空気力を Fcと表し，また
x, y, z 軸まわりに働くモーメントをM と表す．さらに，
x, y, z 軸方向それぞれに働く重力をWg，推力を Ft と表
す．各軸方向に働く力，重力，空気力，推力と各軸まわり
に働く空気力によるモーメントを式 (6)から式 (10)に示
す．ただし，T :スラスト，q = (1/2)ρV 2

total :動圧，S :主



翼面積，B :翼幅，c :平均空力翼弦(MAC)である．
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2.2 空力係数

空力係数とは，航空機の空力特性を表すパラメータで
あり，風洞実験や解析などから値を得ることが一般的で
ある．空力係数は 2.3節で述べる空力安定微係数を内包し
ている．空力安定微係数は空力安定係数である揚力，抗
力等の力を各速度，各角速度，エレベータの舵角，エル
ロンの舵角等に依存する形でそれぞれ分解した値である．
ただし，迎角 α，横滑り角 β，エレベータ舵角 δe，エル
ロン舵角 δa，ラダー舵角 δr である．以下の式 (11)から
式 (16)に空力係数を示す．
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2.3 空力安定微係数

空力係数には，空力安定微係数が含まれている．一般
的には風洞実験や解析などから値を得るが，F-16モデル
の文献 [2]よりパラメータは与えられているものとする．
例として，表 1に安定微係数の値のグリッドデータ表を
表す．非線形シミュレーションでは微分方程式の積分計算
のステップ毎に安定微係数の値を計算する．しかし，以
下の表では格子上の値のみが明らかである．よって表の
値のみでは微分方程式の積分計算ができない．そのため，
線形補間法を用いて格子間の値を求める必要がある．実
際に表 1の格子間の値を線形補間法で求めた例が図 4に
示されている．図 4を見ると分かる通り，安定微係数は
非線形要素を含んでいると確認できる．これら安定微係
数を内包している空力係数および空気力，空力モーメン
トは非線形要素であると分かる．
また，制御モデルでの安定微係数の扱いについては，グ
リッドデータを多項式近似により得られた関数を使用し
ている．

表 1 Cx(α, δe)
α[deg] -10 -5 0 5 10 15 20 25 30 35 40 45

δe[deg]

-24 -.099 -.081 -.081 -.063 -.025 .044 .097 .113 .145 .167 .174 .166

-12 -.048 -.038 -.040 -.021 .016 .083 .127 .137 .162 .177 .179 .167

0 -.022 -.020 -.021 -.004 .032 .094 .128 .130 .154 .161 .155 .138

12 -.040 -.038 -.039 -.025 .006 .062 .087 .085 .100 .110 .104 .091

24 -.083 -.073 -.076 -.072 -.046 .012 .024 .025 .043 .053 .047 .040

図 4 安定微係数 Cxの格子間を線形補間した図

3 最適制御問題

以下の様な非線形時不変システムに対し評価関数を最
小化する最適レギュレータ問題を考える．ただし，xは
状態ベクトル，uは制御入力ベクトル，x0 は初期状態量
である． 

ẋ = f(x) + g(x)u , x(0) = x0

J =

∫ ∞

0

(
xTQx+ uTRu

)
dt

ただし，Q ≥ 0，R > 0，x ∈ Rn，u ∈ Rm，
f(·) : Rn → Rn，g(·) : Rn → Rn×m である．
本稿の非線形システムに適用した場合，
x = [Ω Θ Vtotal α β]T，u = [T δe δa δr]

T である．



4 非線形最適制御器設計

ここでは，安定多様体法を用いて得られた最適軌道か
ら非線形最適制御器を設計する過程を説明する．積分漸
化式を解く際に初期値 ξ を定める必要がある．初期値 ξ

は正準方程式の線形部分を対角化した行列の対角成分の
固有ベクトルを並べた行列を球状に振った初期値に対し
て，固有ベクトルを並べた行列との線形積を取った値を
初期値としている．さらに，固有ベクトルに対してスカ
ラ倍して固有ベクトルを並べた行列を球状に振った行列
との線形積を取った値を初期値としている．詳しくは論
文 [9]を参照されたい．上記の手順により定めた初期値を
もとに安定多様体法を使用し得られた軌道を以下に示す．
また，得られた軌道から最小二乗法による多項式近似を
用いてフィードバック形 p = p(x)を得る．ただし，多項
式近似の近似次数は全ての変数に対して 3である．その
後，元の軌道との誤差を確認するために制御モデルを用
いたフィードバックシミュレーションをう．本稿では，初
期点が ϕ = 10[deg] θ = 10[deg]である軌道を中心とした
集合と ϕ = 20[deg] θ = 20[deg]である軌道を中心とした
集合を得，それぞれフィードバック形を計算し，制御モ
デルによるフィードバックシミュレーションを行った．

4.1 ϕ = 10[deg] θ = 10[deg]を中心とした軌道集

図 5 は，初期点が ϕ = 10[deg] θ = 10[deg](その他の
変数の値は 0)である軌道とそのまわりの軌道の応答を表
している．図 6は図 5で示した軌道の一本の応答と，軌
道の集合をもとに設計した非線形制御器のフィードバッ
クシミュレーションの応答，さらに線形制御器の応答を
比較したものである．また評価関数 J の値は，線形制御
器が 9.2942 × 104，非線形制御器が 8.6586 × 104 であっ
た．非線形制御器の評価関数の値は，線形制御器の値の
93.161%になったことを確認した．

図 5 ϕ = 10[deg] θ = 10[deg] を中心とした軌道集
(x1, x2, x3)

図 6 制御モデルを用いたフィードバックシミュレーショ
ンの応答 (x1,x2,x3)

4.2 ϕ = 20[deg] θ = 20[deg]を中心とした軌道集

図 7 は，初期点が ϕ = 20[deg] θ = 20[deg](その他の
変数の値は 0)である軌道とそのまわりの軌道の応答を表
している．図 8は図 7で示した軌道の一本の応答と，軌
道の集合をもとに設計した非線形制御器のフィードバッ
クシミュレーションの応答，さらに線形制御器の応答を
比較したものである．また評価関数 J の値は，線形制御
器が 4.0948 × 107，非線形制御器が 3.6693 × 105 であっ
た．非線形制御器の評価関数の値は，線形制御器の値の
0.89608%になったことを確認した．この原因として，図
8の場合は，図 6の場合よりも，平衡点から離れており非
線形要素が応答に影響を与えやすいためであると考えら
れる．線形制御器は非線形領域を考慮できないため，非
線形制御器の応答との差が大きくなったと判断した．

図 7 ϕ = 20[deg] θ = 20[deg] を中心とした軌道集
(x1, x2, x3)

図 8 制御モデルを用いたフィードバックシミュレーショ
ンの応答 (x1,x2,x3)

5 シミュレーション結果

ここでは，第 4節で設計した非線形最適制御器を用い
てフィードバックシミュレーションをする．使用するシ
ミュレータのブロック線図は，図 9に示されている．

5.1 6自由度フライトシミュレータ

フィードバックシミュレーションには制御モデルを用
いたフィードバックシミュレーションより現実に近づけ
るために Actuator modelを付加させる．

図 9 6自由度フライトシミュレータのブロック線図



5.2 フィードバックシミュレーションの結果

フィードバックシミュレーションの初期値は xtrimから
ϕが +10[deg]，θ が +10[deg]された値である．図 10か
ら図 12は線形制御器，非線形制御器のフィードバックシ
ミュレーションの応答を示している．図 12を見ると分か
る通り，非線形制御器の方が早く平衡点に収束している
ことが分かる．これは，非線形制御器がクロスカップリ
ング現象を考慮しているからだと考えられる．また評価
関数 J の値は，線形制御器が 2.8432× 108，非線形制御
器が 2.5948× 108 であった．非線形制御器の評価関数の
値は，線形制御器の値の 91.263%になったことを確認し
た．
しかし，xtrim から ϕが +20[deg]，θが +20[deg]され
た値を初期値としてフィードバックシミュレーションを
したところ，非線形制御器の方は平衡点に収束しなかっ
た．この原因は，初期点が ϕ = 20[deg] θ = 20[deg]であ
る軌道の集まりが少なくシミュレーションの途中から応
答が軌道から外れてしまうためである．

図 10 線形制御器と非線形制御器の応答 (x1)

図 11 線形制御器と非線形制御器の応答 (x2)

図 12 線形制御器と非線形制御器の応答 (x3)

6 おわりに

本研究では，F-16の様にダイナミックな運動をする航
空機の 6自由度非線形モデルに対して，安定多様体法を

用いた非線形最適制御器設計に取り組んだ．本稿では航
空機モデル，方程式の非線形要素，安定多様体法による
非線形最適制御及びフィードバックシミュレーション結
果について述べた．従来では縦方向，横方向についてそ
れぞれ制御器を設計することが一般的であった．本研究
では縦方向，横方向に分けることなく制御器を設計する
ため，航空機の動力学的非線形性を損なうこと無く，横
方向の運動が縦方向の運動に影響を与えるクロスカップ
リング現象をモデルに組み込むことが可能である．また，
一般的に空力安定微係数を航空機モデルに組み込む際に，
線形近似せず多項式で近似するため，空気力など外力に
含まれる外力に含まれる非線形性を損なうことなく制御
器設計をすることが可能である．以上の理由から従来の
航空機モデルに対する制御器よりもより現実に近い状況
での最適な制御器を設計することが可能であると考えら
れる．
今後の課題として，現在設計した非線形制御器ではある
初期条件付近でしか平衡点に収束しないため，様々な初
期条件でフィードバックシミュレーションができるよう
な制御器を設計することである．また，ロバスト性を更
に高めることなどが挙げられる．
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