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【第１章】序論 

【1-1】研究背景・目的 

近年，無人航空機の運用が盛んに行われている．無人航空機には様々な種類が存在し，ドローンに代表

されるような低速域での運用が想定されるもの[1]から航空機に代表される高速域での運用が想定される

もの[2]まで多岐にわたる．更に，飛翔体に代表されるような無人機は，一定の速度帯のみでの運用に限定

されることなく，低速域から高速域の幅広い速度域で運用が可能である．飛翔体は，そうした特性を有す

ることから多岐にわたる運用環境での利用が可能であり，旅客機の巡航速度付近で飛行するものから宇

宙空間での運用が想定される超高速のものまで様々な種類が存在する[3][4]．従って，様々な用途に用いる

ことができる飛翔体の誘導を研究することは，多くのミッション達成に大きく貢献するものである[5]．そ

こで，本研究では，飛翔体の誘導精度向上に寄与する要因に着目した． 

飛翔体の誘導則として，比例航法（Proportional Navigation : PN）が非常に有名である．PN は，大航海

時代に船舶と船舶が衝突を避ける方法として用いていた慣習をヒントに考案された誘導則ではあるが，

実際に飛翔体の誘導則としての運用が成功したのは約半世紀後の 1950 年になってからである[6][7]．その

後，PN は 70 年以上も飛翔体を始めとした様々な移動物体の誘導則として研究が重ねられ，現在では，

PN の概念を応用した誘導則は航空分野での研究[8]に留まらず，自動車や船舶の自動運転・操縦[9][10]など，

陸上や海上での運用方法としても研究されている．更に，人工衛星の会合のための誘導法[11]や，月面着

陸の際に用いる終末誘導法[12]などとして宇宙分野でも広く研究されている． 

PN には多くの派生型が存在するが，目視線（Line-of-Sight : LOS）の角速度（LOSレート）情報を用い

るという点に関して共通している．また，PNは，LOSレートと共に目標物体との接近速度情報，若しく

は飛翔体自身の速度情報を用いるが，LOS レートや接近速度情報はシーカーやレーダーといった機器に

よって比較的簡単に取得できる．PN は大きく接近速度情報を基準として指令横加速度を与えるもの（True 

PN）[13][14][15][16][17]と飛翔体の速度情報を基準として指令横加速度を与えるもの（Pure PN）[16] [17] [18]に分類

される．前者の最大の利点として，解析解が得やすいことが挙げられる．そのため，True PN に関する研

究は多く行われている[13][14][15]．一方で True PN には，目標物体との距離が離れている場合，正確な接近

速度情報の取得が困難であること，指令横加速度を LOSに直交する方向に与えなければならない制約が

あることから，実際に飛翔体へ実装するには解決しなければならない問題点が存在する[16]． 

初期 LOS に対して線形化近似ができる場合，True PN の指令横加速度を近似的に飛翔体の速度方向に

直交する向きと考えることができる．また，のちに示す ZEM（Zero-Effort-Miss）[19]の考えを応用するこ

とで True PN を発展させた拡張比例航法[19]や速度変化が LOS に与える影響を補正した補正比例航法[20]，

速度補正比例航法[21]などが考案された．True PN において，ゲインを 3とした誘導則が，一定条件下（速

度一定，システムの遅れなし等）で指令横加速度の二乗時間積分を最小とする最適解と一致することが

証明されたことは，PNを有名にした理由の一翼を担っている[19][22]．  

Pure PN は，速度方向に直交する指令横加速度を与えるため，飛翔体システムへの実装が比較的容易と

いう利点がある．従って，飛翔体を運用する際に多く用いられてきた．一方で，Pure PN は，誘導則のゲ

インが一定の条件を満たさない限り指令横加速度の二乗時間積分を最小とする解析解を得られないとい

う欠点がある[16][17]． 

飛翔体誘導において，評価関数として指令横加速度の二乗時間積分がよく用いられる．この理由は，飛

翔体のように高速での運用が想定される場合，横加速度によって発生する誘導抵抗が大きくなるからで
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ある．誘導抵抗による速度の減少は，動圧が失われるため空力操舵を想定した飛翔体の機動性能の低下

に直結する．そうした理由から，指令横加速度の二乗時間積分を最小とする誘導に関する研究は多い．指

令横加速度の二乗時間積分を最小とする飛行とは，直線軌道に極力近づけた軌道を実現する飛行と言い

換えることができる．目標物体の運動を除けば，PN による飛翔体誘導の中で，特に軌道に大きく影響を

与える要素として速度方向の加速が挙げられる．飛翔体は，通常，地上に固定された発射機，または，航

空機から発射され，初速の有無にかかわらずロケットモーターで急激に加速される．速度変化が激しい

場合，PN による誘導は LOS レートを 0 に保とうとするため，速度変化の大きさに比例して軌道を大き

く蛇行させる．これは，減速の場合でも同じである．軌道の蛇行は，誘導抵抗の発生につながり会合直前

で速度を極力維持し，動圧による高い機動性能を保持したい飛翔体にとっては大きな問題となる．この

問題に対して，馬場らは，飛翔体の速度方向の加速度を補正し，直線軌道へ誘導する横加速度を飛翔体に

与えることによって，誘導抵抗を減らす方法（修正比例航法 : Modified PN）を提案した[23][24][25]．また，

Choらは飛翔体の経路角の変化が 0 と近似できる範囲で速度方向の加速度を一定とした会合問題を解き，

指令横加速度の二乗時間積分を最小とする解析解を求めることによって，誘導抵抗を最小とする誘導則

を提案した[26]．しかし，提案された Modified PN や Cho らの解析解から得られる誘導則は，飛翔体の速

度方向の加速度を一定と仮定しており，更に，Cho らの解析解は飛行経路角の変化が 0 と近似できる範

囲に限定されている．飛翔体の加速度は，その形状とロケットモーターの性能からある程度予測するこ

とはできるが，実際には速度帯によって異なる空気力，横加速度による誘導抵抗，質量変化が複雑に影響

しあうため，正確な予測は困難である．従って，飛翔体の速度方向の加速度を定数で近似した場合，無視

できないほどの影響を飛翔体の誘導系に与える可能性がある．また，従来の Modified PN では，最適性に

関する議論はされていない． 

最適解を得るための手段としては，支配方程式を解析的に解く手法[26]がある．しかし，解析解を得ら

れるケースはごくわずかである．解析的に最適解を得られない場合，近似が可能な範囲で解析的に解け

る支配方程式への置き換えを行うことによって，準最適解を得る手法も存在する[19]．しかし，一般的に

飛翔体の運動には複雑な支配方程式が存在し，解析的に最適解を得ることは不可能である． 

近年，計算機の技術革新に伴い，処理能力が大幅に向上したため，解析的に解くことが困難な問題に対

してアプローチが可能となった．一方で，処理能力の高い計算機を用いた場合でも，初期解を妥当な値に

設定できていない場合に解が収束しないことがある．また，解を収束させられる場合でも，計算機での処

理には繰り返し計算がある程度必要となるため，空気抵抗や外乱，質量変化などを考慮して，支配方程式

が複雑化するほど計算負荷がかかり，解を導き出すために必要な計算時間が増加する．最適解導出まで

の時間がかかるということは，実時間での運用が困難であることを意味する．得られた最適解とその連

続性を利用し，初期解と最適解を近づけることによって計算負荷を減らす手法も考案されている[27][28][29]

が，問題をうまく設定する必要があり，解が収束しない問題も存在する． 

本研究では，まず，上に述べた Modified PN の問題点と最適化計算に計算負荷がかかることに着目し

た．そして，従来の Modified PN で考慮していなかった複雑な空気抵抗や質量変化の影響を考慮した支配

方程式の下，最適化計算から得られる軌道を実現するための指令横加速度を導出する．また，従来，一定

と仮定していた速度方向の加速度を𝑡𝑔𝑜（time-to-go）に関して拡張し，最適軌道を実現する Modified PN

のゲイン（Pure PN と PPN の混合比）決定方法を提案する．更に，飛翔体と目標物体の相対位置に応じた

ゲインを決定するパラメータを予め算出し，テーブルデータとして利用することにより，計算負荷を減

らし実時間での飛翔体誘導に悪影響を与えない工夫を行った． 
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飛翔体の誘導精度を劣化させる自身の動特性に起因する要因として，システムの時定数変動による誤

差が挙げられる．通常，システムの時定数は使用する環境や機体特性（重量や慣性モーメント等）や性能

（アクチュエータやロケットモーター等）を考慮してシステム設計の段階で決定され，旅客機のような

大型の航空機では殆ど変化しない．また，時定数が変化する場合でも，多少であれば変化を見越した平均

値を設定することで，真値との大きな誤差を防げるため，誘導系に大きな影響を与えることはない．一方

で，本研究で着目した飛翔体は大型の航空機と比較して高速域での運用が想定され，時定数変動による

誤差は速度に比例して誘導系に影響を及ぼすことが考えられる．更に，飛翔体はその機体重量の多くを

ロケットモーターの推進剤が占めている．従って飛行時間の経過とともに機体重量は減少し，機体の慣

性モーメントを変化させ，システム全体としての時定数の変化を助長する．特に，ブーストフェーズ終了

時は飛行開始時と比較して大きな質量変化があり，目標物体との目視線距離も近づくため，時定数変動

による誤差が誘導系に与える影響は大きくなることが考えられる．しかし，時定数の推定に関する研究

は殆どされていない．そこで，本研究ではその点に着目し，システムの時定数推定器を提案し，誘導則に

組み込むことにより誘導精度の向上を図る． 

会合問題で誘導精度を劣化させる飛翔体側の動特性に起因する要因とその改善のアプローチについて

先に述べたが，会合精度の劣化には目標物体との相対的な動特性変動が与える影響も大きい．会合精度

を劣化させる大きな要因として，目標物体の予測できない運動や外乱項（Uncertainty and Disturbance Term : 

UDT）が挙げられる．K. Y. Toumi らは Time Delay Control（TDC）を用いた離散的手法を UDTに対して適

応する方法[30][31]を提案した．TDC は，過去の UDT の情報を用いて制御入力を修正するため，従来の方

法のようにゲインの調整が不要となった．TDC はその後，広く研究され[32]，実用化されてきた[33][34][35]．

しかし，TDC にはフィードバックに全ての状態量を必要とするため，実装には厳しい制約が伴い，更に，

制御入力に常に振動が生じてしまい，解析的な安定性を保証できないという欠点があった．また，Zhong

は仮想のローパスフィルターを用いることによって TDCを用いない推定器を提案し，制御入力の振動抑

制や安定性の保証を行った[36]． 

UDTの補償器を用いた飛翔体の誘導法としては，Phadkeらのスライディングモード[37]を適用し，慣性

遅れ制御（Inertial Delay Control : IDC）を用いて UDTを補償する方法が挙げられる[38]．また，山崎らはこ

の方法を発展させ，会合角度指定条件下での誘導法へと発展させた[39]．一方で，スライディングモード

と IDCによる外乱補償器は，LOS レートの誤差の無い測定を前提としており，システムの時定数に関し

ては考慮していない．しかし，実際には LOS レート情報には，観測ノイズが含まれ，更に，軌道の最適

性を考慮した場合，システムの時定数を推定することが必要となり，飛翔体の誘導則に用いるにはそれ

らの問題点を取り除く必要がある．  

本研究では，上記の通り会合問題の精度劣化の要因である飛翔体側の『速度方向の複雑な加速』，『シス

テムの時定数変動』と目標物体との相対的な動特性変動に起因する『UDT』に着目し，それらを補償する

方法を提案し，数値シミュレーションによってその有効性の検証を行う．  
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【1-2】論文の構成 

 本論文の構成は以下のとおりである．まず，第２章で飛翔体の支配方程式について述べ，第３章にて従

来の誘導則について説明し，従来の Modified PN と最適化計算結果の比較を行うことにより，問題点に関

して述べる．第４章では，提案する改良型Modified PN，システムの時定数推定器（Difference-Driven Filter : 

DDF）と UDT の推定器（拡張 High Gain Observer : HGO）の導出方法と適用方法について説明し，第５章

で提案する３つの方法の有効性を確認するための代表的な数値シミュレーション結果について紹介する．

そして，最後に第６章で結論を述べる． 
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【1-3】記 号 

 本論文で用いる主な記号を以下に示す． 

𝑎𝑐 = 飛翔体の指令横加速度 

𝑎𝑚 = 飛翔体の横加速度 

𝑎𝑡 = 目標物体の横加速度 

𝐵1, 𝐵2, 𝐵3 = 改良型Modified PN の設計パラメータ 

𝐶𝐷 = 抗力係数 

𝐶𝐷0 = 零揚力抗力係数 

𝐶𝐿 = 揚力係数 

𝐷 = 抗力 

𝑔 = 重力加速度 

ℎ = 不確かさ・外乱項（Uncertainty and Disturbance Term : UDT） 

ℎ1, ℎ2 = Difference-Driven Filter：DDFのゲイン 

𝐼𝑆𝑃 = 比推力 

𝐿 = 揚力 

𝑚 = 質量 

𝑁 = 航法定数 

𝑁′ = 有効航法定数 

𝑅 = 目視線距離 

𝑆 = 飛翔体の断面積の最大値 

𝑡 = 時間 

𝑇 = 推力 

𝑡𝑓 = 目標物体と飛翔体の会合時刻 

𝑡𝑔𝑜 = 目標物体と飛翔体が会合するまでの時間：time-to-go 

𝑉𝑐 = 接近速度 

𝑉𝑚 = 飛翔体の速度 

𝑉𝑡 = 目標物体の速度 

𝑍𝐸𝑀 = 無誘導でのミスディスタンス：Zero-Effort-Miss 

𝛼 = Modified PN での速度方向への加速度 

𝛼1 = Difference-Driven Filter：DDFの設計値 

𝛽1 = Modified PN のゲイン 

𝛽2 = 改良型Modified PN のゲイン 

𝛽2
′  = 最適化計算から得られるModified PN のゲイン 

𝛾𝑚 = 飛翔体の飛行経路角 

𝛾𝑡 = 目標物体の飛行経路角 

𝜀 = 拡張 High-Gain-Observer：HGOの調整ゲイン 

𝜀𝑡 = DDFの調整ゲイン 

𝜁 = DDFの減衰係数 

𝜅 = 誘導抵抗に関する係数 
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𝜆 = 目視線（Line-Of-Sight：LOS）角 

𝜌 = 空気密度 

𝜎 = LOS角速度 

𝜏𝑚 = 飛翔体の時定数 

𝜔 = 目標物体のウィービング運動時の周期 

𝜔𝑓 = HGO のカットオフ周波数 

   

添え字   

0 = 初期値 

( ̇ ) = 時間微分 

( ̂ ) = 推定値 

( ̃ ) = 偏差 

𝑚 = 飛翔体 

𝑡 = 目標物体 
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【第 2 章】会合問題の概要 

 飛翔体と目標物体間の支配方程式を導出する． 

 
Fig. 2-1 飛翔体と目標物体の幾何学的位置関係 

 

Fig. 2-1 に飛翔体と目標物体の幾何学的位置関係を示す．MとTで示す三角形はそれぞれ飛翔体と目標物

体である．また，速度を𝑉，横加速度を𝑎，経路角を𝛾とし，添え字の𝑚，𝑡はそれぞれ飛翔体と目標物体

を示す．更に目視線距離と LOS角をそれぞれ𝑅，𝜆とし，( ̇ )はそれぞれの値の時間微分を示す． 

 

【2-1】会合問題と支配方程式 

この節では，飛翔体と目標物体の会合問題における支配方程式を導出する[40][41]．Fig. 2-2に飛翔体の

飛行フェーズ推移の模式図を示す．一般に，中・長航続距離をもつ飛翔体は，初速を有する場合

（𝑉𝑚0 ≠ 0），有しない場合（𝑉𝑚0 = 0）共にブーストフェーズ，ミッドコースフェーズ，ターミナルフ

ェーズの３つのフェーズを有する．本研究においても３つのフェーズを有する飛翔体を対象としてい

る． 

飛翔体と目標物体間の目視線距離と LOS角に関する支配方程式は以下のように表すことができる．た

だし，目標物体の速度は𝑉𝑡で一定であるとする． 

 

𝑅̇ = 𝑉𝑡 cos(𝛾𝑡 − 𝜆) − 𝑉𝑚 cos(𝛾𝑚 − 𝜆) (2.1) 

      𝜆̇ =
1

𝑅
{𝑉𝑡 sin(𝛾𝑡 − 𝜆) − 𝑉𝑚 sin(𝛾𝑚 − 𝜆)} (2.2) 

𝛾̇𝑚 = 𝑎𝑚 𝑉𝑚⁄                                                   (2.3) 

𝛾̇𝑡 = 𝑎𝑡 𝑉𝑡⁄                                                    (2.4) 
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Fig. 2-2 飛翔体の飛行フェーズ 

 

また，飛翔体の横加速度とその指令値の動特性が一次遅れ系で近似できるとき 

𝑎̇𝑚 =
𝑎𝑐 − 𝑎𝑚

𝜏𝑚

(2.5) 

と表すことができる．ここで，𝑎𝑐，𝑎𝑚は，飛翔体の横加速度の指令値と出力値をそれぞれ示し，𝜏𝑚は一

次遅れで近似したシステムの時定数とする．次に，本研究における各フェーズでの飛翔体の運動につい

て説明する． 

 

【2-1-1】初期誘導期間（ブーストフェーズ） 

 ブーストフェーズは，全フェーズのうち発射直後からミッドコースフェーズに入るまでの最初の期間

を指す．一般に飛翔体はブーストフェーズにてロケットモーターで激しく加速される．本研究において

は，航空機から切り離される飛翔体を研究の対象としており，飛翔体はある程度の初速を有している場

合を想定している．切り離し後，飛翔体はロケットモーターによる推力と空気力による抵抗，飛翔体自身

の質量変化によって運動量が変化する[42]．それらを考慮した速度方向の加速度と質量の変化率は以下の

ように表すことができる． 

𝑉̇𝑚 =
𝑇 − 𝐷

𝑚
(2.6) 

𝑚̇ =
−𝑇

𝑔𝐼𝑆𝑃
  (2.7) 

ここで，𝑇，𝐷，𝑔，𝐼𝑆𝑃は，それぞれ推力，抗力，重力加速度，比推力を示し，更に𝑇と𝐷は 

𝑇 = 𝑚0𝑔𝐶𝑇     (2.8) 

𝐷 =
1

2
𝜌𝑉𝑚

2𝑆𝐶𝐷 (2.9) 

𝐶𝐷 = 𝐶𝐷0 + 𝜅𝐶𝐿
2 (2.10) 

で得られる．𝑚0，𝐶𝑇，𝜌，𝑆，𝐶𝐷，𝐶𝐷0，𝜅，𝐶𝐿は，飛翔体の初期質量，推力係数，空気密度，基準面積（飛

翔体の場合，最大断面積），抗力係数，零揚力抗力係数，誘導抵抗の係数，揚力係数をそれぞれ示す．な

お，飛翔体に働く揚力𝐿は 

𝐿 =
1

2
𝜌𝑉𝑚

2𝑆𝐶𝐿 (2.11) 
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で表され，𝐿と𝑎𝑚には 

𝑎𝑚 =
𝐿

𝑚
(2.12) 

の関係が成り立つ．空気力に関連する𝐶𝐷0，𝜅は Fig. 2-3 に示すマッハ数の関数とした[19][43][44]． 

 

 

Fig. 2-3  空力係数 vs Mach Number 

 

なお，飛翔体にはその運用環境から重力加速度と比較して大きな加速度が発生する．従って，本研究にお

いて重力加速度の影響は，飛翔体の発生させる加速度に比べて十分に小さいものとする． 

 

【2-1-2】中期誘導期間（ミッドコースフェーズ） 

 ミッドコースフェーズはブーストフェーズでの加速終了後，ターミナルフェーズ開始までの期間を指

す．航続距離の短い飛翔体の場合は，ブーストフェーズで推進剤を使い切り，ミッドコースフェーズを挟

まずにターミナルフェーズに移行するものも存在する．一方で，航続距離が長い飛翔体の場合，ブースト

フェーズでの加速後，速度を維持する機構（サステナー等）を用いてミッドコースフェーズを経て，ター

ミナルフェーズへ移行するものも存在する．そういった種類の飛翔体は，速度を保持しながら飛行する．

本研究では後者の飛翔体を想定しており，ブーストフェーズ終了後，加減速はせず，飛翔体は速力を維持

できるものとする．従って，速度変化は以下の式で表される． 

𝑉̇𝑚 = 0 (2.13) 

一般的にミッドコースフェーズとは，比較的長い距離を巡行する期間を指すが，本研究では便宜上，後

に示す誘導則の切り替えを行う期間（無誘導期間）をミッドコースフェーズと定義する． 

 

【2-1-3】終末誘導期間（ターミナルフェーズ） 

 ブーストフェーズ後，もしくはミッドコースフェーズ後の終末期間をターミナルフェーズと呼ぶ．タ

ーミナルフェーズは必ずしもロケットモーター推進剤を使い果たした（バーンアウト）後を指さず，飛翔
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体が目標物体へある程度近づき，終末誘導に入った後の期間を指す．本研究では，ミッドコースフェーズ

における切り替えを行った後の期間をターミナルフェーズと定義する． 

なお，本研究において飛翔体は，ミッドコースフェーズと同様にターミナルフェーズでも速度を保持で

きるだけの推進剤を有していると仮定しており，速度変化は式(2.13)の通りとする．  

 

【2-2】飛翔体誘導の概要 

 ここでは，提案する誘導法の概要について説明する．本研究で用いる誘導則は，大きく２つに分類する

ことができる．一つ目の誘導則は，比較的遠距離から目標物体の定常飛行を想定した提案誘導則による

誘導である．目標物体との目視線距離が比較的離れている場合，目標物体の運動が LOS レートや目視線

距離，相対速度に与える影響は少ないと考えられる．従って，目標物体との目視線距離が離れている場合

は，目標物体の定常飛行を想定し，誘導抵抗を極力発生させずに速度を維持する飛行を後に示す提案誘

導則によって行う． 

 ２つ目の誘導則は比較的近距離から目標物体の運動を考慮した誘導則である．目標物体は必ずしも定

常飛行や協力的な飛行を行う保証はなく，目視線距離が近づき，目標物体の運動が LOS レート，目視線

距離，相対速度に与える影響が大きくなった場合は，それらを補正した誘導が必要となる．本研究ではそ

の誘導則として，一定横加速度で運動する目標物体に対する一次遅れ系の最適誘導則を用い，後に示す

目標物体の UDT や時定数変動による誤差を補正する手法を用いる．Fig. 2-4 に誘導則の切り替えに関す

る概略図を示す．  

 
 

 

Fig. 2-4 誘導則切り替えの概略図 

 

Fig. 2-4の①は提案する改良型 Modified PN による誘導を行うエリア，②は誘導則切り替えに伴う無誘導

で飛行するエリア，③は一定横加速度の目標物体に対する一次遅れ系の最適誘導則に拡張 HGO と DDF

を施した近接誘導を行うエリアをそれぞれ示す．なお，誘導則切り替えによる指令横加速度の不連続が

誘導性能に与える影響を局限するために②に示す無誘導期間を設定しており，0.5[s]と設計している．ま

た，本研究では後に示すブラインド距離を𝑅min = 100[m]としている．誘導則を切り替える場合は『目標
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物体からの距離が𝑅min＋②のエリアで飛行する距離』よりも遠方で誘導則の切り替えを行う必要がある．

なお，本研究において誘導則の切り替えは目標物体の運動変化を感知した時点で行うものとし，数値シ

ミュレーション結果はそれぞれ個別に行う．  
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【第３章】従来の誘導則 

 飛翔体の誘導則は 1940年代半ばから研究され，これまでに様々な誘導則が考案されてきた．この章で

は，本研究において提案する誘導則導出に関連した誘導則について説明する． 

 

【3-1】単純追尾航法（Pure Pursuit Navigation : PPN） 

この節では飛翔体を目標物体に向けて誘導する際の最も単純な誘導則である単純追尾航法（PPN）に関

して述べる．PPN で誘導した際の飛翔体と目標物体の軌道の概略図を Fig. 3-1 に示す．青い三角形は飛翔

体，赤い三角形は目標物体をそれぞれ示す．PPN は，飛翔体を目標物体の現在の位置に向けて誘導する

方法であり，自然界でも捕食動物が獲物を追いかける際にこの方法をよく用いる．PPN は言い換えるな

らば，飛翔体の速度ベクトルの向きを LOS 方向に常に一致させる誘導則であり，その軌道は Fig. 3-1 に

示すように目標物体の後ろに回り込むように大きく湾曲する．PPNの指令横加速度の大きさは 

𝑎𝑐(PPN) = 𝐾(𝜆 − 𝛾𝑚)𝑉𝑚 (3.1) 

と表すことができる．ここで，𝐾は誘導則のゲインを示す． 

 
Fig. 3-1 PPN の幾何学的位置関係 

 

次に，次節以降で説明する誘導則導出のために，PPN をベクトルの形式で書き換える．PPN の指令横

加速度は Fig. 3-1に示されるベクトルを用いて 

𝒂𝒄(𝐏𝐏𝐍) = 𝐾′
(𝑽𝒎 × 𝑹) × 𝑽𝒎

𝑉𝑚𝑅
(3.2) 

と表す．ここで， 

𝐾 = 𝐾′
𝑅

𝑉𝑚

(3.3) 

とおくと式(3.2)は 

𝒂𝒄(𝐏𝐏𝐍) = 𝐾
(𝑽𝒎 × 𝑹) × 𝑽𝒎

𝑅2
(3.4) 

となる． 

PPN による誘導では，飛翔体が目標物体の真正面（Head-on），若しくは真後ろ（Tail-chase）に位置して
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いる場合（Fig. 3-2）を除き，飛翔体は会合までの間，常に旋回し続ける必要がある．旋回には横加速度を

発生させる必要があり，旋回し続けることは誘導抵抗を発生させ続ける飛行となることを意味する．更

に，PPN で飛翔体を誘導した場合，目標物体との速度比が 1.5 を超えると，飛翔体の横加速度は LOS 角

が０に近づくに従って無限大に発散してしまう問題点がある． 

 

 
 

Fig. 3-2 Head-onと Tail-chase  

  

【3-2】定方位航法（Constant Bearing Navigation : CBN） 

PPN は，横加速度を発生させ続ける誘導法であり，横加速度には誘導抵抗が伴うため，速度の減少に

つながる．一方で，リード角を適切に設定した場合，飛翔体には横加速度を使用せず直線軌道で会合でき

る角度が存在する．このことを利用した CBN がある．CBN は，飛翔体と目標物体の経路角，相対位置及

び速度情報から直線軌道での会合点を予測し，会合点へ向けて直線的に誘導する方法である．直線軌道

の飛行は，横加速度による誘導抵抗を発生させない飛行であり，理論上，会合直前での速度を最大（会合

までの誘導抵抗を最小）とする飛行である． 

Fig. 3-3 に定方位航法で飛翔体を誘導した場合の幾何学的位置関係を示す． 

 

Fig. 3-3 定方位航法の幾何学的位置関係  
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飛翔体と目標物体の運動に変化がない場合，両者は予測会合点である点 I で会合する．定方位航法で

は，両者の速度一定という条件の下，Fig. 3-3に示した目標物体と飛翔体の相対的位置関係，速度情報か

らリード角𝜙𝑚を求める．リード角𝜙𝑚を求めるため予測会合点 Iと現時刻から会合するまでの時間（time-

to-go : 𝑡𝑔𝑜）を算出する．それらの情報から会合三角形MTIに余弦定理を用いることによって， 

𝜙𝑚 = cos−1 {
𝑅2 + (𝑉𝑚𝑡𝑔𝑜)

2
− (𝑉𝑡𝑡𝑔𝑜)

2

2𝑅𝑉𝑚𝑡𝑔𝑜
} (3.5) 

と得ることができる．飛翔体は経路角 

 

                                                            𝛾𝑚 = 𝜆 − 𝜙𝑚 

= λ − cos−1 {
𝑅2 + (𝑉𝑚𝑡𝑔𝑜)

2
− (𝑉𝑡𝑡𝑔𝑜)

2

2𝑅𝑉𝑚𝑡𝑔𝑜
} (3.6) 

となるように誘導される． 

定方位航法では，発射直後に直線の会合経路へ誘導された後は，飛翔体を目標物体へと誘導する入力

（指令横加速度）を必要としないため，軌道は直線となる．従って，定方位航法による軌道は，空気力な

どによる誘導抵抗を最小に抑えることができ，結果として，会合直前での速度を最大限維持できる軌道

となる．一方で，定方位航法は目標物体の機動や目標物体，又は，飛翔体の速度変化によって予測会合点

I に変更が生じた際に自動的が軌道修正がされず，ロバスト性に乏しいという欠点がある．  

 

【3-3】比例航法（Proportional Navigation : PN） 

CBN では，目標物体と会合するために，LOS角が一定の状態で保たれることが必要であった．一方で，

そのような状況はなかなか生起しない．更に，CBN は目標物体と飛翔体の相対的な運動が変化すると会

合しなくなるといったロバスト性にも難があった．そのことを逆に利用し，LOS 角への変化を補正する

ことにヒントを得た PN がある．PN は，LOS 角が変化した際にその LOS レートに比例した横加速度を

LOS に対して垂直な方向に与える誘導則である．比例航法は大きく２つに分類することができる．１つ

は飛翔体と目標物体の接近速度情報を用いた True PN，もう１つが飛翔体のみの速度情報を用いた Pure 

PN である．前者の誘導則による指令横加速度の大きさは 

𝑎𝑐(True PN) = 𝑁′𝑉𝑐𝜆̇ (3.7) 

後者の誘導則による指令横加速度の大きさは 

𝑎𝑐(Pure PN) = 𝑁𝑉𝑚𝜆̇ (3.8) 

の式でそれぞれ表される．ここで，𝑁′は有効航法定数，𝑁は航法定数と呼ばれる比例航法のゲインであり，

𝑉𝑐は接近速度（−𝑅̇）である．True PN に関しては，Bryson ら[22]による一定条件下（飛翔体のシステム応

答に遅れがない，目標物体が等速直線運動をする等）での最適制御理論による結果と比較した研究が有

名である．彼らは，LOS に垂直な成分としての横加速度の二乗時間積分を評価関数として設定し，有効

航法定数𝑁′＝３とした True PNが最適制御理論の解と一致することを示した．しかし，True PN には接近

速度情報を得るための機器や計算処理器の搭載が必要となる．また，そういった機器を搭載した場合で

も，遠距離での接近速度情報は目視線距離に比例した観測誤差を伴う．特に，本研究における３つのフェ

ーズのうち，ブーストフェーズ（加速期間）は比較的遠距離からの誘導が想定される True PN を用いるこ

とによって誘導精度が劣化する可能性がある．逆に，ミッドコース・ターミナルフェーズにおいて目標物

体との接近速度が計測可能である場合，若しくは観測誤差の影響を補正できる場合は True PN が有効な

誘導則となる． 
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 目標物体との接近速度情報が得られない，若しくは観測誤差の影響を排除できない場合，式(3.8)に示

す Pure PN を用いる．先述の通り，Pure PN は接近速度情報を用いずに飛翔体自身の速度情報をもとにし

た比例航法であるため，最適制御理論に基づく最適解と一致させるためには航法定数に 

𝑁 =
𝑁′𝑉𝑐

𝑉𝑚 cos(𝜆 − 𝛾𝑚)
(3.9) 

の式変形を施す必要があり，𝑁は飛翔体と目標物体間の相対位置と相対速度，および飛翔体の速度によっ

て変化させなければならないことがわかる．実際には，接近速度情報が得られない，若しくは，観測誤差

が無視できない場合に Pure PN を用いる際，𝑁は式(3.9)を用いず，ノイズ等を増幅しすぎない程度の一定

値を用いる場合が多い．ここで，次節以降の誘導則導出のため，3-1 節と同様に Pure PN の指令横加速度

をベクトルの形式で書き換える．式(3.8)はベクトルの形で 

𝒂𝒄(𝐏𝐮𝐫𝐞 𝐏𝐍) = 𝑁
{𝑹 × (𝑽𝒕 − 𝑽𝒎)} × 𝑽𝒎

𝑅2
(3.10) 

と表すことができる．  

  

【3-4】拡張比例航法（Augmented Proportional Navigation : Augmented PN） 

 目標物体が等速直線運動を行い，飛翔体の速度が一定の場合，先述の True PNが最適解と一致する．し

かし，目標物体が機動する場合，比例航法を目標物体の運動を考慮した誘導則に拡張する必要がある．本

研究では，一定の横加速度で運動する目標物体への会合も想定するため，この節では，一定の横加速度で

運動する目標物体に対して拡張した PN（Augmented PN）に関する説明を行う．Fig. 3-4に基準線（Reference 

Line）からの距離をもとに飛行終端での誤差を示した飛翔体と目標物体の幾何学的位置関係を示す．Mと

T，M0とT0は飛翔体と目標物体の現在位置と初期位置をそれぞれ示し，𝑦𝑚と𝑦𝑡は基準線からの距離，yは

基準線に垂直方向の飛翔体と目標物体の距離の差を示し，𝑅に比べて十分に小さいとする．飛翔体と目標

物体の速度及び接近速度はそれぞれ𝑉𝑚，𝑉𝑡，そして，𝑉𝑐で表され，y(𝑡𝑓)はミスディスタンス（最接近距離）

とする． 

 
Fig. 3-4 線形化した会合モデルの幾何学的位置関係  
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この場合 LOS角は 

λ = tan−1
𝑦

𝑅
≈

𝑦

𝑅
=

𝑦

𝑉𝑐𝑡𝑔𝑜

(3.11) 

の近似が成り立ち，更に LOS レートは式(3.11)より 

𝜆̇ ≈
𝑦 + 𝑦̇𝑡𝑔𝑜

𝑉𝑐𝑡𝑔𝑜
2

(3.12) 

と表すことができる．式(3.12)の関係から式(3.7)の True PN による指令横加速度は 

𝑎𝑐(True PN) = 𝑁′𝑉𝑐𝜆̇

= 𝑁′
𝑦 + 𝑦̇𝑡𝑔𝑜

𝑡𝑔𝑜
2

= 𝑁′
𝑍𝐸𝑀(True PN)

𝑡𝑔𝑜
2

(3.13)

 

と表すことができる．ここで， 

𝑍𝐸𝑀True PN = 𝑦 + 𝑦̇𝑡𝑔𝑜 (3.14) 

は，ZEM（Zero-Effort-Miss）[19]と呼ばれ，目標物体が現在の運動を継続し，飛翔体が軌道修正をそれ以降

しない場合の飛翔体と目標物体のミスディスタンスを示している． 

目標物体が一定の横加速度で運動する場合，ZEM には式(3.14)に目標の一定横加速度による変化分が

加わる．目標物体の横加速度が𝑎𝑡で一定の場合，ZEMは 

𝑍𝐸𝑀Augmented PN = 𝑦 + 𝑦̇𝑡𝑔𝑜 +
1

2
𝑎𝑡𝑡𝑔𝑜

2 (3.15) 

となる．従って目標の一定横加速度に対応するよう拡張した True PN の指令横加速度は式(3.14)の ZEM

を式(3.15)の ZEM で置き換えることにより以下の式で表される． 

𝑎𝑐(Augmented PN) = 𝑁′𝑉𝑐𝜆̇ +
1

2
𝑁′𝑎𝑡 (3.16) 

この誘導則は Augmented PN として知られている．Augmented PN は LOSに垂直な加速度に注目した誘

導であるが，この考えを速度方向に拡張したものが次節で説明する修正比例航法である． 

【3-5】修正比例航法（Modified Proportional Navigation : Modified PN） 

本研究では，飛翔体の誘導抵抗や質量変化が複雑に影響を与える速度変化の影響を考慮した誘導則を

提案する．飛翔体の速度方向の加速度を考慮した誘導則としてModified PN が挙げられる．Augmented PN

が目標物体の横加速度を補正する項を付け加えて PN を拡張したのに対して，Modified PN は，飛翔体の

速度方向の加速度情報を誘導則に加えることによってゲインを調整し，直線軌道上の飛行を実現する方

法である．Fig. 3-5 に飛翔体と目標物体の会合三角形を示す．MとTはそれぞれ飛翔体と目標物体を示し，

Iは会合点である．また，速度を𝑉，横加速度を𝒂，経路角を𝛾とし，添え字の𝑚，𝑡はそれぞれ飛翔体と目

標物体を示す． 𝑽̃𝒎は速度基準ベクトルであり，飛翔体がMI̅̅̅̅に沿って飛行するための速度ベクトルである．

また， 𝑽̃𝒎から𝑽𝒎への偏差を𝚫𝑽𝒎とした．目視線距離と LOS角をそれぞれ𝑅，𝜆とし，目視線と𝑽̃𝒎，目視

線と𝑽𝒕の角度を𝜙𝑚，𝜙𝑡とし，Iから見た飛翔体と目標物体間の角度を𝜇とする． 
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Fig. 3-5 会合三角形 

 

Fig. 3-5 から飛翔体の速度𝑽𝒎は𝑽̃𝒎と𝚫𝑽𝒎を用いて 

𝑽𝒎 = 𝑽̃𝒎 + 𝚫𝑽𝒎 (3.17) 

と表すことができる．これを式(3.10)に代入すると以下の式を得る． 

𝒂𝒄 = 𝑁
{(𝑽̃𝒎 − 𝑽𝒕) × 𝑹 + ∆𝑽𝒎 × 𝑹} × 𝑽𝒎

𝑅2  (3.18) 

Modified PN は Fig. 3-5 の直線軌道であるMI̅̅̅̅に沿って飛翔体を誘導することを目的とする．式(3.18)の形

から飛翔体がMI̅̅̅̅に沿って飛行した場合，第１項の外積の会合までの時間積分は０となる．よって，式(3.18)

の第２項を必要横加速度として考えると式(3.18)は次のように書き換えることができる． 

                                                                        𝒂𝒄 = 𝑁
∆𝑽𝒎 × 𝑹 × 𝑽𝒎

𝑅2  

  = 𝑁
{(𝑽𝒎 − 𝑽̃𝒎) × 𝑹} × 𝑽𝒎

𝑅2
(3.19) 

Fig. 3-5 の会合三角形に正弦定理を用いると𝑽̃𝒎は𝑹方向成分と𝑽𝒕方向成分の和として 

𝑽̃𝒎 = 𝑉𝑚 (
sin 𝜙𝑚

sin 𝜙𝑡

𝑽𝒕

𝑉𝑡
+

sin 𝜇

sin 𝜙𝑡

𝑹

𝑅
) (3.20) 

と表すことができる．式(3.20)を式(3.19)に代入すると 

                                                                 𝒂𝒄 =
𝑁

𝑅2
 [{𝑽𝒎 − 𝑉𝑚 (

sin 𝜙𝑚

sin 𝜙𝑡
 
𝑽𝒕

𝑉𝑡
+

sin 𝜇

sin 𝜙𝑡
 
𝑹

𝑅
)} × 𝑹] × 𝑽𝒎 

       =
𝑁

𝑅2
 {(𝑽𝒎 −

𝑉𝑚

𝑉𝑡
 
sin 𝜙𝑚

sin 𝜙𝑡
 𝑽𝒕) × 𝑹} × 𝑽𝒎 (3.21) 

となる． 

 飛翔体の速度方向の加速度が𝛼（一定値）で近似できると仮定すると，Fig. 3-5から 

𝑹 + 𝑽𝒕𝑡𝑔𝑜 = 𝑽̃𝒎𝑡𝑔𝑜 +
1

2
𝛼𝑡𝑔𝑜

2
𝑽̃𝒎

𝑉𝑚

(3.22) 

の関係が得られる．式(3.22)のMT̅̅ ̅̅ （𝑹）に直交する成分を考えると 

𝑉𝑡 sin 𝜙𝑡

𝑉𝑚 sin 𝜙𝑚
= 1 +

1

2

𝛼

𝑉𝑚
𝑡𝑔𝑜 (3.23) 

が得られる．簡単のため，式(3.23)の右辺第２項を 

𝛽1 =
1

2

𝛼

𝑉𝑚
𝑡𝑔𝑜 (3.24) 
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と置くと，式(3.21)は式(3.23)(3.24)を用いて 

𝒂𝒄(Modified PN) =
𝑁′

1 + 𝛽1

{(𝑽𝒎 − 𝑽𝒕) × 𝑹} × 𝑽𝒎

𝑅2
+

𝑁′𝛽1

1 + 𝛽1

(𝑽𝒎 × 𝑹) × 𝑽𝒎

𝑅2
(3.25) 

と表すことができる．これが従来の Modified PN の誘導則である．式(3.25)の形から，Modified PN で得ら

れる飛翔体の横加速度は，第１項の航法定数を
𝑁′

1+𝛽1
とした Pure PNと第２項のゲインを

𝑁′𝛽1

1+𝛽1
とした PPNの

和となっていることがわかる．また，その大きさは 

𝑎𝑐(Modified PN) =
1

1 + 𝛽1
𝑎𝑐(Pure PN) +

𝛽1

1 + 𝛽1
𝑎𝑐(PPN) (3.26) 

の形となる． 

Modified PN では，飛翔体の速度方向の加速度を一定値（𝛼）で置くことができる場合，飛翔体の速度

は 

𝑉𝑚 = 𝑉𝑚0 + 𝛼𝑡 (3.27) 

と求まるため，式(3.24)の𝛽1は簡単に求めることができる．ここで，𝑉𝑚0は飛翔体の初期速度である． 

 

【3-6】𝒕𝒈𝒐の導出 

 上に述べた従来の誘導則には𝑡𝑔𝑜の情報を用いるものが多い．𝑡𝑔𝑜は，飛翔体と目標物体が現時刻から会

合するまでの時間を示し 

𝑡𝑔𝑜 = 𝑡𝑓 − 𝑡 (3.28) 

の式で定義される．ここで，𝑡𝑓は会合時刻である．一般的に，𝑡𝑔𝑜の計算方法は飛翔体の速度が一定の場合

と速度変化がある場合に分類される． 

 

【3-6-1】飛翔体の速度が一定の場合 

飛翔体や目標物体が一定速度で飛行する際，目視線距離（𝑅）を接近速度（𝑉𝐶 = −𝑅̇）で割った値をそ

の時点の𝑡𝑔𝑜の近似値として用いる．式で表すと以下となる． 

𝑡𝑔𝑜 = 𝑅 𝑉𝐶⁄ (3.29) 

 

【3-6-2】飛翔体の速度が変化する場合 

飛翔体が加速，若しくは減速する場合，式(3.29)では𝑡𝑔𝑜に加速度分の誤差が生じる．この節では，飛 

翔体の速度変化を考慮した Modified PN を例として𝑡𝑔𝑜の導出法について述べる．Fig. 3-5 と式(3.22)から

TI̅方向成分とTI̅方向に直交する成分を考える．式(3.22)のTI̅方向成分は 

𝑅 cos 𝜙𝑡 + 𝑉𝑡𝑡𝑔𝑜 = (𝑉𝑚𝑡𝑔𝑜 +
1

2
 𝛼𝑡𝑔𝑜

2 ) cos 𝜇 (3.30) 

と表され，TI̅方向に直交する成分は 

𝑅 sin 𝜙𝑡 = (𝑉𝑚𝑡𝑔𝑜 +
1

2
 𝛼𝑡𝑔𝑜

2 ) sin 𝜇 (3.31) 

と表される．式(3.30)(3.31)の両辺をそれぞれ二乗し，辺々を加えると 

(𝑉𝑚𝑡𝑔𝑜 +
1

2
 𝛼𝑡𝑔𝑜

2 )
2

− 𝑉𝑡
2𝑡𝑔𝑜

2 − (2𝑅𝑉𝑡 cos 𝜙𝑡)𝑡𝑔𝑜 − 𝑅2 = 0 (3.32) 

が得られる．式(3.32)を𝑡𝑔𝑜について解くことにより得られる解が加速度を考慮した𝑡𝑔𝑜となる． 
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【3-7】最適誘導則（解析的手法） 

最適誘導則[19][45]による解は，評価関数に指定する関数によって異なる．本研究の目的は，誘導抵抗に

よる速度の損失を局限し，会合直前でより速度を高い状態を保ち，空力操舵を想定した飛翔体誘導にお

ける動圧を高く維持することである．従って，本研究の評価関数には 

𝐽1 =
1

2
∫ 𝑎𝑐

2 𝑑𝑡
𝑡𝑓

0

(3.33) 

を設定し，指令横加速度による入力を減らすことにより，発生する誘導抵抗を減らすことを試みる．ここ

で， 𝑡𝑓は終端時間である． 

システムに遅れがない場合，有効航法定数（𝑁′）を３とした場合の True PNと Augmented PN はそれぞ

れ，等速直線運動と一定の横加速度で運動する目標物体に対する線形化した最適誘導則となる．しかし，

一般的にシステムには時変，若しくは時不変の遅れが存在し，システムの遅れを考慮した場合，最適誘導

則[19][46]は  

𝑎𝑐(OG) = 𝑁′′𝑉𝑐𝜆̇ +
1

2
𝑎𝑡𝑁′′ − 𝑎𝑚

𝑁′′

𝜉2 (𝑒−𝜉 − 1 + 𝜉) (3.34) 

で表される．ここで， 

𝑁′′ =
6𝜉2(𝑒−𝜉 − 1 + 𝜉)

2𝜉3 + 3 + 6𝜉 − 6𝜉2 − 12𝜉𝑒−𝜉 − 3𝑒−2𝜉
(3.35) 

𝜉 = 𝑡𝑔𝑜 𝜏𝑚⁄ (3.36) 

であり，𝜏𝑚はシステムの時定数を示す．更に，目標物体がウィービング運動をする際，その横加速度の

変動周期が既知であるならば最適制御理論に基づく最適誘導則は 

𝑎𝑐(WOG) = 𝑁′′ 𝑉𝑐𝜆̇ + 𝑁′′
1 − cos(𝜔𝑡𝑔𝑜)

𝜔2
𝑎𝑡 sin(𝜔𝑡)

                                                                   +𝑁′′
𝜔𝑡𝑔𝑜 − sin(𝜔𝑡𝑔𝑜)

𝜔3 𝜔𝑎𝑡 cos(𝜔𝑡) − 𝑎𝑚

𝑁′′

𝜉2 (𝑒−𝜉 − 1 + 𝜉) (3.37)

 

で表される．目標物体が一定の周期でウィービング運動をする場合は，式(3.37)が横加速度による誘導抵

抗を最小とする最適誘導則となるが，一般的に目標物体の横加速度の変動周期が既知である状況や，変

動周期が既知であった場合でも，その後，目標物体が同様の変動周期でウィービング運動を続ける可能

性は少ない．よって，本研究では式(3.34)を用い，ウィービング運動を含めた目標物体の予測できない不

確かな動き（uncertainty and disturbance term : UDT）に対しては，後に示す補償器を用いることで指令横加

速度を補正する誘導を行う．また，式(3.34)，(3.35)，(3.36)の式の形から，𝑁′′の決定にはシステムの時

定数𝜏𝑚が必要となる．通常，システムの時定数は設計の段階である程度決定されるが，飛翔体のように

質量変化に伴う慣性モーメント変化や速度変化が著しいものの場合，時定数の初期設定値からの誤差が

生じたり，飛行の途中で変化したりする可能性がある．システムの時定数の真値からの誤差は，誘導シス

テム全体に直接影響を及ぼす可能性があるため，後に示すフィルタによる推定が必要になる． 

 

【3-8】最適誘導則（直接的手法） 

飛翔体の指令横加速度は，飛行速度が一定でシステムに遅れがない場合，True PN や Augmented PN，

更にシステムに遅れがある場合，評価関数を式(3.33)のように設定することで先述の通り解析的に求める

ことができる． 

一方で，空気力等による複雑な運動量変化の影響を考慮した場合，一般的に解析的手法によって最適解

を得ることは困難である．そのような場合，最適化計算ツールによって直接的に最適解（指令横加速度）

を得る方法がある．本研究においては，直接的に最適解を得る手法として Matlab®の fminconを用いた(補

遺１参照)． 
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直接的な計算手法である最適化計算においても，解析的な手法と同様に評価関数の設定が解に大きく

影響を与える．本研究では，先に述べた通り飛翔体の誘導抵抗を局限し，目標物体との会合直前でより速

度を高い状態に保ち，動圧を高く維持することによって近距離での目標物体の機動への対応能力向上を

目標としている．会合直前まで誘導抵抗を減らし，速度を維持するには，抗力（𝐷）を小さい値とすれば

よいことがわかる．しかし，抗力は Fig. 2-3 と式(2.9)，(2.10)の形から飛翔体の横加速度を発生させるた

めの𝐶𝐿以外に𝐶𝐷0，𝜅の値によって決定される．従って，評価関数に抗力を設定すると𝐶𝐿を減らすと同時に

Fig. 2-3 に示される𝐶𝐷0，𝜅の値を減らすために速度を減らす解が求められる．これは，誘導抵抗の減少に

つながるが，会合直前の速度を高い状態に維持するといった本研究の目的に反することとなる．従って，

直接的手法によって最適解を求める際，速度増加を担保しつつ，同時に，𝐶𝐿による誘導抵抗の発生を減ら

すことを目標とし，評価関数として 

𝐽3 =
1

2
∫ 𝐶𝐿

2 𝑑𝑡
𝑡𝑓

0

(3.38) 

を設定した．また，最適化計算の直接的手法に用いる支配方程式は第２章に示したとおりであり，飛翔体

と目標物体の座標をそれぞれ(𝑥𝑚, 𝑦𝑚)，(𝑥𝑡 , 𝑦𝑡)とする．その他の境界条件に関しては Table 3-1に示す．な

お，計算には補遺１に示す Matlab®の fmincon による非線形計画法のソルバーを用いた． 

 

Table 3-1 最適化計算の境界条件 

𝑉𝑚𝑓 ∶ free 

𝑥𝑚𝑓 − 𝑥𝑡𝑓 = 0 

𝑦𝑚𝑓 − 𝑦𝑡𝑓 = 0 

 

 

【3-9】Modified PN の問題点 

 馬場らによって考案されたModified PNは，飛翔体の速度方向の加速度を一定と仮定し速度変化による

直線軌道からのずれを修正する誘導則である．しかし，飛翔体には Fig. 2-3に示す空気力が複雑に影響を

及ぼすため，加速度を一定値で近似するとその誤差は誘導系全体に影響を与える． 

 Modified PNが実際の複雑な環境下で利用された場合，飛翔体の誘導にどのように影響を及ぼすかを検

証するために以下に示す数値シミュレーションを行う．数値シミュレーションにおける飛翔体と目標物

体の初期位置，設計パラメータは Table 3-2に示す通りである． 

 
 

 
 
 

 
 

 
 
 

 
 
 

 
 

 



21 

 

Table 3-2 初期条件と設計パラメータ 

Parameter Value  

𝑉𝑚0 0.75 [Mach] 

𝑥𝑚0 0 [m] 

𝑦𝑚0 0 [m] 

𝛾𝑚0 129.5 [deg] 

𝑚0 100 [kg] 

𝐼𝑆𝑃 300 [s] 

𝑇 4903 [N] 

𝜌 0.736 [kg m3⁄ ] 

𝐶𝐷0 Fig. 2-3 [−] 

𝜅 Fig. 2-3 [−] 

𝛼 for MPN 30 [m s2⁄ ] 

𝑉𝑡0 0.75 [Mach] 

𝑥𝑡0 0 [m] 

𝑦𝑡0 2000 [m] 

𝛾𝑡0 180 [deg] 
 

 

Fig. 3-6 飛翔体と目標物体の軌道 

  

Fig. 3-7 横加速度の時間履歴 

 

 Fig. 3-8 速度の時間履歴 

 

Fig. 3-9 抗力の時間履歴 

 

Fig. 3-6 から Fig. 3-9 は Modified PN による誘導と最適化計算による結果を比較した数値シミュレーシ

ョンである．Fig. 3-6 は軌道を示す．赤い実線が目標物体，ライトグリーンの実線が最適化計算による飛

翔体，マゼンタの実線は Modified PNによる飛翔体の軌道をそれぞれ示す．この数値シミュレーションで

は，飛翔体の初期発射角が会合点方向を向いているため最適化計算による解は Fig. 3-7 に示すように横加

速度を0[m s2⁄ ]に保つものとなっている．一方，Modified PN により得られる横加速度は，飛行の前半で

プラスの値をとり，後半からマイナスの値を発生させている．このことから，Modified PN による軌道は

緩やかに蛇行していることがわかる．これが原因で Fig. 3-8，Fig. 3-9 に示すように終端での速度，抗力に

差が発生したと考えられる．  
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次に，より顕著な最適解との違いを確認するために初期発射角を会合地点方向ではなく，170[deg]とし

た場合の数値シミュレーション結果を示す．そのほかの初期条件，設計パラメータは Table 3-2 と同様の

値を用いている． 

 

 

Fig. 3-10 飛翔体と目標物体の軌道 

 

Fig. 3-11 横加速度の時間履歴 

 

 Fig. 3-12 速度の時間履歴 

 

 Fig. 3-13 抗力の時間履歴 

  

Fig. 3-10 から Fig. 3-13 は，初期発射角を170[deg]とし，会合に軌道修正を必要とする場合の数値シミ

ュレーション結果である．飛翔体の初期発射角が会合地点方向を向いていないため，Modified PNの結果，

最適化計算の結果でともに軌道が湾曲していることがわかる．Fig. 3-11 に示す横加速度の時間履歴から

は，Modified PN による横加速度が軌道を蛇行させてはいないものの，5[s]以降，最適化計算による横加

速度よりも大きな負の値をとってしまっていることがわかる．一方で，最適化計算による横加速度は，

5[s]以降，Modified PN と比較して小さな横加速度によって軌道修正を行っていることがわかる．このた

め，誘導抵抗の発生につながり Fig. 3-12，Fig. 3-13に示す速度，抗力の時間履歴に差が生じたと考えられ

る．  

これらの数値シミュレーションからわかる通り，Modified PN は飛翔体の初期発射方向が会合経路上に

ある場合でも加速度の設定に誤差がある場合，軌道を蛇行させたり，誘導抵抗を大きく発生させてしま

う可能性を含んでおり，その影響は，初期発射方向に会合地点がなく，軌道修正の必要がある場合により

顕著に表れることがわかる．本研究では，誘導抵抗を減らし，最適軌道に近づけるために Modified PN を

改良する方法を提案する．具体的な内容に関しては，次章で説明する． 
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【第 4 章】提案する動特性補正方法 

本章では，本研究で提案する動特性変動補正方法に関して説明する．補正方法は大きく飛翔体に起因す

る変動補正と目標物に起因する変動補正に分けられる．飛翔体に起因する変動補正として，速度方向の

加速度変化補正方法とシステムの時定数補正方法を，目標物体に起因する変動補正として UDTの補正方

法を提案する． 

 

【4-1】飛翔体の動特性変動に起因する補正 

  まず，飛翔体の動特性変動に起因する誘導精度の劣化に対する補正方法に関して説明する． 

 

【4-1-1】飛翔体の速度方向の加速度補正 

 第３章の数値シミュレーション結果から，会合地点が飛翔体の軌道上にない場合，飛翔体の速度方向

の加速度は定数で近似することはできず，最適化計算によって得られる結果と従来のModified PN による

結果は大きく異なる．また，会合地点が飛翔体の軌道上にある場合でも，飛行の終端において速度方向の

加速度を一定と近似した誤差の影響が誘導精度を劣化させる可能性があることが確認できた．これらの

現象は，従来の Modified PNが飛翔体の加速度を固定していることに起因する．この現象による誘導精度

の劣化を改善するために，速度帯によるプロファイルが既知である𝐶𝐷0，𝜅の情報を考慮した最適化計算

から得られるゲイン補正を行う[47]．具体的な手法に関しては以下のとおりである． 

まず，飛翔体の速度方向の加速度変化を補正するために，飛翔体が Fig. 3-5に示すMI̅̅̅̅軸方向に進む距離

に関する項を従来法の式(3.22)から𝑡𝑔𝑜の３次関数に拡張する． 

𝑹 + 𝑽𝒕𝑡𝑔𝑜 = 𝑽̃𝒎𝑡𝑔𝑜 + (𝐵1𝑡𝑔𝑜 + 𝐵2𝑡𝑔𝑜
2 + 𝐵3𝑡𝑔𝑜

3 )
𝑽̃𝒎

𝑉𝑚

(4.1) 

式(4.1)の右辺第２項の括弧内の拡張項は𝑡𝑔𝑜の次数を上げるほど，より複雑な飛翔体の速度方向の加速度

変化に対応することができるが，一方で，𝑡𝑔𝑜の次数を上げると次節以降で述べるMT̅̅ ̅̅ の距離を算出する式

の次数が増加し，𝑡𝑔𝑜の実数解を得ることが困難になるため，本研究では次数を３とした．更に，𝑡𝑔𝑜の０

次の項は𝑹に既に含まれるため，考慮しない． 

式(4.1)のMT̅̅ ̅̅ に直交する成分を𝑉𝑚𝑡𝑔𝑜で割ったものを考えると 

𝑉𝑡 sin 𝜙𝑡

𝑉𝑚 sin 𝜙𝑚
= 1 +

(𝐵1 + 𝐵2𝑡𝑔𝑜 + 𝐵3𝑡𝑔𝑜
2 )

𝑉𝑚

(4.2) 

が得られる．簡単のため，式(4.2)の右辺第２項を 

𝛽2 =
(𝐵1 + 𝐵2𝑡𝑔𝑜 + 𝐵3𝑡𝑔𝑜

2 )

𝑉𝑚

(4.3) 

と置くと，式(3.21)は式(4.2)，(4.3)を用いて 

𝒂𝒎(proposed) =
𝑁′

1 + 𝛽2

{(𝑽𝒎 − 𝑽𝒕) × 𝑹} × 𝑽𝒎

𝑅2 +
𝑁′𝛽2

1 + 𝛽2

(𝑽𝒎 × 𝑹) × 𝑽𝒎

𝑅2
(4.4) 

と表すことができる．これが，速度方向の加速度を補正する提案誘導則である．式(4.4)の形から，提案誘

導則（改良型 Modified PN）で得られる飛翔体の横加速度は，第１項の航法定数を
1

1+𝛽2
とした Pure PN と

第２項のゲインを
𝛽2

1+𝛽2
とした PPN の和となっていることがわかる．また，その大きさは 

𝑎𝑚(proposed) =
1

1 + 𝛽2
𝑎𝑚(Pure PN) +

𝛽2

1 + 𝛽2
𝑎𝑚(PPN) (4.5) 
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となる．  

次に，𝛽2の決定方法について説明する．提案する誘導則では，最適化計算によって得られた状態量を用

いることによって𝛽2
′を決定し，その𝛽2

′を用いることによって𝛽2を決定する．具体的には， 

𝑎𝑚(optimal) =
1

1 + 𝛽2
′ 𝑎𝑚(Pure PN) +

𝛽2
′

1 + 𝛽2
′ 𝑎𝑚(PPN) (4.6) 

の左辺に最適化計算から得られる横加速度（𝑎𝑚(optimal)），右辺の第１項に最適化計算から得られる状態

量を用いた Pure PNによる横加速度（𝑎𝑚(Pure PN)），第２項に PPN による横加速度（𝑎𝑚(PPN)）をそれぞれ

代入し，式(4.6)を満たす𝛽2
′を決定する．この𝛽2

′と式(4.3)の𝛽2を最小二乗法によって比較し𝐵1，𝐵2，𝐵3を

決定する（補遺 3 参照）．3-1 節で述べた通り，PPN 成分は会合点に近づくにつれて横加速度が発散する

傾向があるため，会合点近傍では𝛽2 → 0とならなければならない．そこで，𝐵1を０とし𝑡𝑔𝑜 → 0で𝛽2 → 0

となるように調整し，PPN 成分による会合直前での横加速度の発散を回避した． 

 

【4-1-1-1】𝒕𝒈𝒐の導出（改良型 Modified PN） 

 従来の Modified PN と同様に飛翔体の軸方向の加速度が変化するため𝑡𝑔𝑜に目視線距離（𝑅）を接近速度

（𝑉𝐶 = −𝑅̇）で割った値を用いることはできない．そこで，まず，Fig. 3-5 と式(4.1)からTI̅方向成分とTI̅

方向に直交成分を考える．式(4.1)のTI̅方向成分は 

𝑅 cos 𝜙𝑡 + 𝑉𝑡𝑡𝑔𝑜 = (𝑉𝑚𝑡𝑔𝑜 + 𝐵1𝑡𝑔𝑜 + 𝐵2𝑡𝑔𝑜
2 + 𝐵3𝑡𝑔𝑜

3 ) cos 𝜇 (4.7) 

と表され，TI̅方向に直交する成分は 

𝑅 sin 𝜙𝑡 = (𝑉𝑚𝑡𝑔𝑜 + 𝐵1𝑡𝑔𝑜 + 𝐵2𝑡𝑔𝑜
2 + 𝐵3𝑡𝑔𝑜

3 ) sin 𝜇 (4.8) 

と表される．式(4.7)，(4.8)の両辺をそれぞれ二乗し，辺々を加えると 

(𝑉𝑚𝑡𝑔𝑜 + 𝐵1𝑡𝑔𝑜 + 𝐵2𝑡𝑔𝑜
2 + 𝐵3𝑡𝑔𝑜

3 )
2

− 𝑉𝑡
2𝑡𝑔𝑜

2 − 2𝑅𝑉𝑡 cos 𝜙𝑡𝑡𝑔𝑜 − 𝑅2 = 0 (4.9) 

が得られる．式(4.9)を解くことにより，加速度を考慮した𝑡𝑔𝑜を得る．ここで，従来の Modified PN にお

ける𝑡𝑔𝑜導出のための方程式が𝑡𝑔𝑜の４次方程式であることに対し，改良型 Modified PN では𝑡𝑔𝑜導出のため

の方程式が𝑡𝑔𝑜の６次となっており，一般的に解析解は存在しない．従って，本研究においては式(4.9)を

𝑡𝑔𝑜に関してニュートン法で数値計算した結果を用いた．なお，この区間では𝑉𝑡，𝜙𝑡に関しては観測でき

るものとする． 

 

【4-1-1-2】改良型 Modified PNのアルゴリズム 

改良型 Modified PN は，最適化計算から得られる値を直接用いるのではなく，4-1-1 節で説明した方法

によって得られる近似解を実現するパラメータを用いる誘導則である．従って，評価関数を式(3.38)と設

定した最適解と完全に一致はしない．また，最適化計算は計算負荷が高く，特に，速度の比較的速い飛翔

体の誘導において，実時間での計算は困難である．更に，計算する処理能力を持った高性能計算機を飛翔

体に搭載することはコストの観点だけでなく，機体構造上の制約からも現実的ではない．そこで，本研究

では 4-1-1節で示した方法によって最適化計算を事前に行い，得られる値を目標物体との相対的な位置関

係ごとにまとめたテーブルデータとして保存し，飛翔体を発射する際に対応するデータを抽出すること

によって複雑な速度変化を補正する誘導を実現する． 
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具体的な手順については，次の通りである． 

 

 手順１）（オフライン）  

支配方程式の下，評価関数を式(3.38)，境界条件を Table 3-1とした最適化計算を行う． 

 

 手順２）（オフライン）  

最適化計算から得られる状態量を用いて，Pure PN の誘導則から得られる指令横加速度，PPN の誘 

導則から得られる指令横加速度を計算し，それらを組み合わせによって最適解から得られる横加速 

度を実現できるようなゲイン（𝛽2
′）を決定する． 

 

 手順３）（オフライン） 

  式(4.3)の𝛽2と𝛽2
′を比較し，最小二乗法を用いることによって𝛽2（𝐵2，𝐵3）を決定する（補遺 3参照）． 

 

 手順４）（オンライン） 

  手順３）までで得られた𝛽2のテーブルデータ（𝐵2，𝐵3）のうち，飛翔体発射時の目標物体との位置関

係に対応するものを設定して発射する． 

  

【4-1-2】システムの等価時定数補正のための Difference-Driven Filter（DDF） 

 この節では，飛翔体の未知の誘導システムの遅れを推定するフィルタの導出を行う[48]．本研究では，

飛翔体の横加速度𝑎𝑚は誤差とともに観測されるが，DDF設計のために𝑎𝑚が誤差なく測定可能であると仮

定する．また，システムの未知である時定数を状態量の１つと考え， 

𝑥1 = 𝑎𝑚 (4.10) 

     𝑥2 = 1 𝜏𝑚⁄ (4.11) 

𝑢 = 𝑎𝑐 (4.12) 

と置く．ここで，時定数𝜏𝑚は０ではない正の実数とする．状態量𝑥2を𝜏𝑚の逆数を設定したのは，状態量

𝑥1の時間微分に分数表現をなくし，計算を簡素化するためである．式(4.10)，(4.11)，(4.12)と式(2.5)よ

り DDFのシステムは以下のように表される． 

𝑥̇1 = −𝑥2𝑥1 + 𝑥2𝑢 (4.13) 

     𝑥̇2 = 𝜙(𝑡)                     (4.14) 

式(4.14)の𝜙(𝑡)は，区分的に連続な関数であるとし，未知ではあるが，𝐿𝜏を正の有限値とするとき|𝜙(𝑡)| <

𝐿𝜏のように有界であるとする．また，本研究で対象とするシステムは，正の時定数を想定しており，変数

𝑥2はシステムの時定数の逆数であるため，工学的に一般性を損なうことなく𝑥2 > 𝑥2min > 0とおけるもの

とする． 

 以上のことから，一次遅れ系に対する DDFとして，式(4.13)，(4.14)の形式と飛翔体の指令横加速度と

横加速度の推定値との誤差（𝑒） 

𝑒 = 𝑢 − 𝑥̂1 (4.15) 

を用いて，時定数推定器 

𝑥̇̂1 = 𝑒𝑥̂2 + ℎ1(𝑥1 − 𝑥̂1) (4.16) 

𝑥̇̂2 = ℎ2𝑒(𝑥1 − 𝑥̂1)          (4.17) 

を提案する．ここで，𝑥1 = 𝑎𝑚は観測可能であるとしている．式(4.16)，(4.17)に示す𝑒は，推定値と真値

の誤差ではないことに注意されたい．また，ℎ1，ℎ2はℎ1 + 𝑥2min > 0，かつ，ℎ2 > 0を満たす DDFのゲイ

ンとし 
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ℎ1 = 2𝜁𝛼1 𝜀𝑡⁄ (4.18) 

ℎ2 = (𝛼1 𝜀𝑡⁄ )2 (4.19) 

と設計する．ここの𝜀𝑡は次節で示す目標物体の UDTのオブザーバーで用いる𝜀と近い値を使用し，𝜁と𝛼1

は拡張 HGO と DDF で同一のものを使用した．具体的な数値に関してはのちに示す．𝑥1は飛行物体が物

理的に出力として出力することが可能な横加速度以下の値であること，𝑢が指令横加速度であることから

ハードウェアの制約によって上限値を設定できるものとし，ここでは𝑒が𝑒2 < 𝐿𝑒（正の有限値）を満たす

ものとする．  

 

【4-1-3】DDF の安定性 

 この節では式(4.16)，(4.17)で表される DDF の安定性に関して述べる[49][50][51]．𝒙 = (𝑥1,  𝑥2)Tの推定誤

差を𝒙̃ = (𝑥1 − 𝑥̂1, 𝑥2 − 𝑥̂2)Tと定義し，式(4.13)から式(4.16)を引くと 

𝑥̇̃1  = −𝑥2𝑥1 + 𝑥2𝑢 − 𝑒𝑥̂2 − ℎ1𝑥̃1 

= −𝑥2𝑥1 + 𝑥2𝑢 − 𝑒𝑥̂2 − ℎ1𝑥̃1 + 𝑥2𝑥̂1 − 𝑥2𝑥̂1 

= −𝑥2𝑥̃1 + 𝑥2(𝑢 − 𝑥̂1) − 𝑒𝑥̂2 − ℎ1𝑥̃1   

= −(ℎ1 + 𝑥2)𝑥̃1 + 𝑒𝑥̃2 (4.20) 

となる．同様に式(4.14)から式(4.17)を引くと 

𝑥̇̃2 = −ℎ2𝑒𝑥̃1 + 𝜙(𝑡) (4.21) 

となる．式(4.20)，(4.21)を行列の形でまとめて表現し直すと 

𝒙̇̃ = [
−(ℎ1 + 𝑥2) 𝑒

−ℎ2𝑒 0
] 𝒙̃ + {

0
1

} 𝜙(𝑡) (4.22) 

と表すことができる． 

 本研究では，式(4.22)のうち外乱項である𝜙(𝑡) に関しては目標物体や飛翔体のダイナミクスに比べて

十分小さい場合を想定している．従って，𝜙(𝑡)を除いた閉ループの安定性を調べる．リアプノフ関数の

候補として 

𝑉1 =
1

2
(𝑥1 − 𝑥̂1)2 +

1

2ℎ2

(𝑥2 − 𝑥̂2)2 (4.23) 

を定義する．式(4.23)を時間微分すると 

𝑉̇1 = −(ℎ1 + 𝑥2)(𝑥1 − 𝑥̂1)2 (4.24) 

となる．ℎ1はℎ1 + 𝑥2min > 0を満たす DDF のゲインであるためℎ1 + 𝑥2 > 0となり𝑥̂1 = 𝑥1以外で𝑉̇3 < 0と

なる．十分な時間が経過した𝑉̇1 = 0を満たす平衡点として，𝑥̃1 = 0，𝑥̃2 ≠ 0を仮定すると，微分方程式（式

(4.20)）から𝑥̇̃1 ≠ 0となって，𝑥̃1は 0以外の値に変化することとなる．このことは，𝑥̃1を恒等的に 0とす

る解が𝑥̃2 = 0でなければならないことを意味している．従って，ラサールの定理から𝑥̃1 = 0が恒等的に成

り立つならば，同時に𝑥̃2 = 0が成り立ち，最終的にシステムは，𝑥̃1 = 0，𝑥̃2 = 0に収束し，式(4.22)のシス

テムは漸近安定となることがわかる[52][53]．これは，𝑉̇1 = 0を恒等的に満たす点が平衡点以外では存在し

ない場合の安定性を示したリアプノフの第２定理に相当する[54]． 

 式(4.22)の誤差システムは，𝑒 = 𝑢 − 𝑥̂1 ≠ 0となるとき，即ち，指令横加速度と推定した横加速度に差が

ある場合のみ作動し，𝑒の大きさに比例して速やかに真値に収束する．また，𝑒が０に近づくにつれて収束

の速さは緩やかになる．𝑒 = 0の時は𝑢 = 𝑥̂1，即ち，入力と目標値が一致していることを意味しており，

この間（𝑒 = 0）は時定数の推定が不要であることを意味している．これが DDF と名付けた所以である． 
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【4-2】目標物の運動変化に対する補正 

次に，目標物体の動特性変動に起因する誘導精度の劣化に対する補正方法に関して説明する． 

 

【4-2-1】不確かさと外乱推定のための拡張 High-Gain Observer（HGO）[55][56][57] 

 ここでは，運動が予測できない目標物体の動きと観測誤差を補償する推定器を導出する[58][59]．飛翔体

と目標物体は Fig. 2-1 に示す LOS角（λ）が一定値，つまり，LOSレートが０の時，会合するという性質

がある．よって，LOS レートのダイナミクスに着目し不確かさと外乱について議論する．簡単のために

σ = 𝜆̇とすると式(2.1)，(2.2)，(2.3)，(2.4)より𝜎̇は以下の式で表すことができる． 

𝜎̇ =
1

𝑅
{−2𝑅̇𝜎 − 𝑎𝑚 + ℎ} (4.25) 

ここで， 

ℎ = 𝑎𝑚{1 − cos(𝛾𝑚 − 𝜆)} + 𝑎𝑡 cos(𝛾𝑡 − 𝜆) − 𝑉̇𝑚 sin(𝛾𝑚 − 𝜆) + 𝑉̇𝑡 sin(𝛾𝑡 − 𝜆) (4.26) 

である．また，本研究において飛翔体の飛行経路角𝛾𝑚は，ここでは測定できないものと仮定し，式(4.26)

の第１項と第３項は不確かなダイナミクスの項として扱っている．一方，式(4.26)の第２項と第４項は未

知である目標物体の横加速度と軸方向の加速度による外乱項として扱う．以上のことから，誘導に重要

な LOSレートのダイナミクスは計測，もしくは推定できる値（𝑅，𝑅̇，σ，𝑎𝑚）の項と不確かなダイナミ

クス（UDT）の項ℎから構成され，また，ℎはシステムの性能を大きく劣化させる可能性を含んでいるこ

とがわかる． 

ℎを推定するために HGOの考え[58][59][60]を応用した不確かさ・外乱推定器を導出する．対象となるのは

時変系のシステムであるため，HGO を時変系に拡張するために，LOSレートのダイナミクスに不確かさ・

外乱項ℎのダイナミクスを追加した以下のような拡張システムを考える． 

𝜎̇ =
1

𝑅
{−2𝑅̇𝜎 − 𝑎𝑚 + ℎ} (4.27) 

ℎ̇ = 𝜓(𝑡) (4.28) 

ここで，𝜓(𝑡)は未知であるが区分的に連続、かつ、有界であるとする．式(4.27)(4.28)をまとめて行列の

形に書き換えると 

{
𝜎̇
ℎ̇

} = [−
2𝑅̇

𝑅

1

𝑅
0 0

] {
𝜎
ℎ

} + {−
1

𝑅
0

} 𝑎𝑚 + {
0
1

} 𝜓(𝑡) (4.29) 

となる． 

𝜎とℎの推定値をそれぞれ𝜎̂，ℎ̂と定義する．観測誤差とともに観測される出力である LOSレート情報を

用いた同一次元オブザーバの考えを応用し，以下のようなシステムを構築する． 

{
𝜎̇̂

ℎ̇̂
} = [−

2𝑅̇

𝑅

1

𝑅
0 0

] {
𝜎̂
ℎ̂

} + {−
1

𝑅
0

} 𝑎𝑚 + {
𝑙1

𝑙2
} (𝜎 − 𝜎̂) (4.30) 

式(4.30)の𝑙1，𝑙2はオブザーバのゲインである．拡張状態量を𝝈𝒆 = (𝜎, ℎ)T，その推定値を𝝈̂𝒆 = (𝜎̂, ℎ̂)
T
と定

義し，それらの誤差を𝝈̃𝒆 = 𝝈𝒆 − 𝝈̂𝒆とする．式(4.29)から式(4.30)を引くと 

𝝈̇̃𝒆 = [−
2𝑅̇

𝑅
− 𝑙1

1

𝑅
−𝑙2 0

] 𝝈̃𝒆 + {
0
1

} 𝜓(𝑡) (4.31) 

を得る． 

次に，拡張 HGO のゲイン決定方法について述べる．拡張 HGO のゲインを決定するために，式(4.31)

と等価な時不変システムを仮定し，その特性方程式を考える．式(4.31)が時不変システムであった場合の
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特性方程式は𝝈̃𝒆の係数行列の形から，２次式であることがわかる．よって，一般に特性方程式は𝜁，𝜔𝑓を

用いて以下のように表すことができる． 

𝑠2 + 2𝜁𝜔𝑓𝑠 + 𝜔𝑓
2 = 0 (4.32) 

一方で，式(4.31)において時不変係数とみなした特性方程式は 

𝜆2 + (
2𝑅̇

𝑅
+ 𝑙1) 𝜆 +

1

𝑅
𝑙2 = 0 (4.33) 

となる．式(4.32)と式(4.33)の係数を比較することによって，可変ゲインを 

𝑙1 = 2𝜁𝜔𝑓 −
2𝑅̇

𝑅
(4.34) 

𝑙2 = 𝜔𝑓
2𝑅 (4.35) 

と決定する．式(4.34)(4.35)の𝜁, 𝜔𝑓は調整パラメータ(定数)である．また，HGOの考えを，この線形時変

システムに適用して正の小さな定数値𝜀を用いて𝜔𝑓を 

𝜔𝑓 = 𝛼1 𝜀⁄ (4.36) 

とした． 

 一般に，HGOには peaking 現象が生じることが知られている．この peaking現象は，𝜔𝑓を大きくしたと

き（𝜀を小さくしたとき）に生じる．従って，この現象を回避するためには𝜀をある程度の大きさに保たな

ければならない．一方で，𝜀の値は提案するオブザーバの収束の速さに影響し，大きすぎると推定速度が

遅くなり LOSレートと UDTを用いる誘導系全体の性能が劣化する可能性がある．本研究では，𝜀の値に

関して 10 の累乗のオーダーで数値解析を行い，peaking 現象を回避できる最小の𝜀を設計値とした[61][62]． 

 

【4-2-2】拡張 High-Gain Observer（HGO）の安定性 

 この節では式(4.30)に示すオブザーバの閉ループ系の安定性に関して述べる．本研究では，不確かさ・

外乱項ℎの微分値（𝜓(𝑡)）に関しては目標物体や飛翔体のダイナミクスに比べて十分小さい場合を想定し

ている．従って，𝜓(𝑡)を除いた閉ループの安定性を調べる．𝜓(𝑡)が０の場合，𝜓(𝑡)が０の場合，式(4.29)

は以下のように書き換えることができる．  

{
𝜎̇
ℎ̇

} = [−
2𝑅̇

𝑅

1

𝑅
0 0

] {
𝜎
ℎ

} + {−
1

𝑅
0

} 𝑎𝑚 (4.37) 

この時，式(4.31)に関するリアプノフ関数の候補として以下の式を定義する． 

𝑉2 =
1

2
(𝑅𝜎 − 𝑅𝜎̂)2 +

1

2𝜔𝑓
2 (ℎ − ℎ̂)

2
(4.38) 

式(4.38)を時間微分すると 

𝑉̇2 = 𝑅𝑅̇(𝜎 − 𝜎̂)2 − 2𝜁𝜔𝑓𝑅2(𝜎 − 𝜎̂)2 (4.39) 

となる．本研究では飛翔体と目標物体の会合問題を考えるため，𝑅̇は常に負の値をとる．また，𝜁，𝜔𝑓 >0

であり，𝜎̂ = 𝜎以外で𝑉̇2 < 0となる．十分な時間が経過した𝑉̇2 = 0を満たす平衡点として，𝜎̃ = 0，ℎ̃ ≠ 0を

仮定すると，微分方程式（式(4.31)）から𝜎̇̃ ≠ 0となって，𝜎̃は 0 以外の値に変化することとなる．このこ

とは，𝜎̃を恒等的に 0 とする解がℎ̃ = 0でなければならないことを意味している．従って，ラサールの定

理から𝜎̃ = 0が恒等的に成り立つならば，同時にℎ̃ = 0が成り立ち，最終的にシステムは，𝜎̃ = 0，ℎ̃ = 0に

収束し，式(4.31)のシステムは漸近安定となることがわかる[52][53]．これは，𝑉̇2 = 0を恒等的に満たす点が

平衡点以外では存在しない場合の安定性を示したリアプノフの第２定理に相当する[54]． 
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【4-3】最適誘導則への DDF と拡張 HGOの適用 

 最適誘導則は式(3.34)をみると，観測ノイズや UDT によって影響を受ける𝜆̇，𝑎𝑡，𝑎𝑚，及び𝜏𝑚の関数

である．これらの数値は，未知であったり，測定されたとしてもそのまま式(3.34)に適用するとシステム

の性能を著しく劣化させると考えられる．そこで，以下の手法によって第５章にて提案した拡張 HGOと

DDFを式(3.34)に適用し，システムの性能劣化を防ぐ． 

手順１） 

拡張 HGOによって推定された𝜎̂，ℎ̂を用いて，𝜆̇ → 𝜎̂，ℎ → ℎ̂とおく． 

  

 手順２） 

  DDFによって推定された𝑥̂1，𝑥̂2を用いて，𝑎𝑚 → 𝑥̂1，
1

𝜏𝑚
→ 𝑥̂2とおく． 

以上の手順をまとめると，式(3.34)(3.35)(3.36)は以下のように書き換えることができる． 

𝑎𝑐 = 𝑁′′𝑉𝐶𝜎̂ +
1

2
ℎ̂𝑁′′ − 𝑥̂1

𝑁′

𝜉2
(𝑒−𝜉̂ − 1 + 𝜉) (4.40) 

𝑁′′ =
6𝜉2(𝑒−𝜉̂ − 1 + 𝜉)

2𝜉3 + 3 + 6𝜉 − 6𝜉2 − 12𝜉𝑒−𝜉̂ − 3𝑒−2𝜉̂
(4.41) 

𝜉̂ = 𝑡𝑔𝑜 𝜏̂𝑚⁄ = 𝑡𝑔𝑜𝑥̂2 (4.42) 

 式(4.40)では，式(3.34)の第２項の𝑎𝑡をℎの推定値ℎ̂として扱っている．これは，式(4.25)(4.26)からわか

るように，LOS レートが飛翔体と目標物体の相対運動によって変動するため，飛翔体と目標物体の加速

度に関連する不確かなダイナミクスは，実質的に飛翔体を中心とした相対的な目標物体の横加速度に起

因するものと見なすことができるからである． 
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【第 5 章】数値シミュレーション 

この章では，提案する誘導則の有効性を示すために数値シミュレーションを行う[63]．まず，数値シミ

ュレーションを行う上で設定するブラインド距離と無誘導期間の定義について述べる．その後，ブース

トフェーズで会合する場合とミッドコース・ターミナルフェーズで会合する場合に分けて説明し，それ

ぞれの数値シミュレーション結果について示す． 

 

【5-1】ブラインド距離 

飛翔体と目標物体の目視線距離が近くなると相対運動の影響が大きくなり，相対的な動きから得られ

る LOS レートもとにした指令横加速度も大きく影響される．特に，本研究でも用いる PN をベースとし

た多くの誘導則は，LOSレート情報を用いて飛翔体を誘導している．LOSレートは，式(2.2)の形から目

標物体との目視線距離の逆数（1 𝑅⁄ ）の項があるため会合直前（𝑅 → 0）で LOSレートは発散してしまう．

LOS レートの発散に伴う指令横加速度の発散を避けるために，本研究では「ブラインド距離」と呼ばれ

る最小の目視線距離𝑅minを設定し，𝑅が０とならないように設計する．実際には，物体にある程度の大き

さが存在し，重心から多少離れても会合するため問題とはならない．本研究はブラインド距離の設定値

（𝑅 ≥ 𝑅min(> 0)）の範囲で有効とし，𝑅min = 100[m]とした． 

 

【5-2】無誘導期間 

 本研究では，目標物体の運動変化を感知した直後に誘導則の切り替えを行う．誘導則の切り替えをそ

れまでの誘導終了直後に行うと，指令横加速度の不連続が生じる可能性がある．指令値の瞬間的な変動

は機体やシステムに負荷をかけるだけでなく，誘導精度の劣化につながる可能性がある．よって，指令値

の瞬間的な変動を避けるために指令値を０とする期間を設定し，無誘導期間とした．本研究においては

この期間をミッドコースフェーズと呼ぶ．ミッドコースフェーズは時間によって区切ることとし，0.5[s]

とした． 

 

【5-3】ブーストフェーズ 

 まず，ブーストフェーズにおいて会合する場合の数値シミュレーション結果について示す． 

 

Fig. 5-1 飛翔体の初期発射位置の概略図 
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 Fig. 5-1に飛翔体の初期発射位置の概略図を示す．赤い三角形，青い三角形は目標物体と飛翔体の初期

位置をそれぞれ示す．飛翔体は，Fig. 5-1に示す通り，距離𝑅の同心円上の基準線から𝛤の角度の位置から

発射されるものとする．また，飛翔体と目標物体の設計パラメータは Table 5-1に示す通りである[64]．飛

翔体と目標物体の初速は同じであるとし，飛翔体の初期質量は100[kg]から加速と共に減少していくもの

とする．推進剤消費後の飛翔体の質量は𝑚min = 60[kg]とし，質量が𝑚minに達した後は加速はしないもの

とする．なお，本研究における飛翔体は，ブーストフェーズ終了後にサステナーで速度を維持できるもの

としている．従って，ブーストフェーズ終了時の飛翔体の推進剤はミッドコース・ターミナルフェーズに

おいてサステナーを十分に使用できるだけの残量を残せるように設定している． 

 

Table 5-1 初期条件と設計パラメータ 

Parameter Value  

𝑉𝑚0 0.75 [Mach] 

𝑥𝑚0 −𝑅 cos 𝛤 (Fig. 5-1)  [m] 

𝑦𝑚0 −𝑅 sin 𝛤 (Fig. 5-1)  [m] 

𝛾𝑚0 𝛤 (Fig. 5-1)  [deg] 

𝑅 4000 [m] 

max 𝑎𝑚 40𝑔 [m 𝑠2⁄ ] 

𝑚0 100 [kg] 

𝐼𝑆𝑃 300 [s] 

𝑇 4903 [N] 

𝜌 0.736 [kg m3⁄ ] 

𝐶𝐷0 Fig. 2-3 [−] 

𝜅 Fig. 2-3 [−] 

𝜏𝑚 0.8 [s] 

α for MPN 35 [m 𝑠2⁄ ] 

𝑉𝑡 0.75 [Mach] 

𝑥𝑡0 0 [m] 

𝑦𝑡0 0 [m] 

𝛾𝑡0 180 [deg] 
 

 ブーストフェーズでは，第４章において示した手法によって予め計算した𝐵2，𝐵3のテーブルデータを

用いる．Fig. 5-2，Fig. 5-3 にΓと目視線距離に対応した𝐵2，𝐵3のグラフを示す． 
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Fig. 5-2 𝐵2（改良型 Modified PN のゲイン係数） 

 
 

 



33 

 

 

 
 

 

Fig. 5-3 𝐵3（改良型 Modified PN のゲイン係数） 

 

Fig. 5-2，Fig. 5-3 から得られる値を用いて，提案する改良型 Modified PNの数値シミュレーションを行

った．ブーストフェーズにおける Head-on（λ = 0[deg]）と Tail-chase（λ = 180[deg]）の場合は，無誘導

による会合が可能であるため数値シミュレーションから除いている．なお，比較のために用いた従来の

Modified PN に用いる平均的な加速度（α）に関しては，𝛤 = 30, 60, 90, 120, 150[deg]の位置から飛翔体が

支配方程式を満たしながら飛行した際の平均加速度とした． 
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【5-3-1】 𝜞 = 𝟑𝟎[𝐝𝐞𝐠]の場合 

 

Fig. 5-4 飛翔体と目標物体の軌道  

 
 
 

 
 

 

 

Fig. 5-5 指令横加速度と横加速度の時間履歴  



35 

 

 

Fig. 5-6 𝛽1，𝛽2，𝛽2
′の時間履歴 

 
 

 
 

 
 

 

Fig. 5-7 速度の時間履歴 
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Fig. 5-8 抗力の時間履歴 

 

 
 
 

 
 

 

Fig. 5-9 揚力係数の時間履歴 
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Fig. 5-4 は飛翔体と目標物体の軌道をそれぞれ示す．赤い実線は目標物体，ライトグリーン，マゼンタ，

青の実線はそれぞれ飛翔体の最適化計算による軌道，従来の Modified PN による軌道，提案誘導則による

軌道をそれぞれ示す．Fig. 5-4より，従来の Modified PN と提案誘導則による誘導はともに飛翔体と目標

物体を会合させていることがわかる．一方で，従来のModified PN による軌道が，飛行を通して最適化計

算から得られる軌道と離れているのに対して，提案誘導則による軌道は最適化計算による軌道にほぼ一

致していることがわかる．これは，Fig. 5-2，Fig. 5-3を用いたゲイン𝛽2が最適化計算から得られる𝛽2
′にほ

ぼ一致しているためであると考えられる（Fig. 5-6）． 

Fig. 5-5 は飛翔体の指令横加速度と横加速度の時間履歴を示す．ライトグリーンの実線は，最適化計算

による横加速度，マゼンタ及び青の鎖線は従来のModified PN と提案誘導則による指令横加速度，マゼン

タと青の実線はModified PN と提案誘導則による横加速度をそれぞれ示す．Fig. 5-5に示す通り，提案誘

導則と従来の Modified PN による指令横加速度は，飛行の初期において最適化計算による横加速度より低

い値をとっていることがわかる．これは，飛翔体のシステムに遅れがあり，飛行開始時の飛翔体の横加速

度が０であるためである．また，従来の Modified PN から得られる指令横加速度，横加速度は最適化計算

によるものと会合まで一致しないのに対して，提案誘導則による指令横加速度，横加速度は約1[s]で最適

化計算より得られる値に一致していることがわかる．これは，提案誘導則による飛翔体の軌道を飛行開

始後，速やかに最適化計算から得られる軌道に一致させることができた要因であると考えられる． 

Fig. 5-6は𝛽1，𝛽2，𝛽2
′の時間履歴を示す．ライトグリーンの実線，マゼンタの実線，青い実線はそれぞ

れ最適化計算（𝛽2
′），従来の Modified PN（𝛽1），提案誘導則（𝛽2）のゲインの時間履歴を示す．従来の Modified 

PNは飛翔体の加速度を一定と仮定しているため，最適化計算による結果と最後まで離れている．一方で，

提案誘導則のゲインは，発射直後の値がずれてはいるものの，0.7[s]以降，その差はなくなっており，Fig. 

5-2，Fig. 5-3から得られるゲインによって𝛽2を𝛽2
′に近づけられていることがわかる．𝛽2は飛翔体の飛行開

始時，約0.4の値をとっており，PPN の成分が存在していることがわかるが，その後急激に減少して4[s]

付近で0に近い値となっている．𝛽2 = 0は Pure PN による誘導を意味する．このことから，それぞれの誘

導則において，飛行の前半において PPN の成分を用いて誘導を行い，時間の経過とともにその割合を減

らしていることがわかる．  

Fig. 5-7 と Fig. 5-8 は，飛翔体の速度と抗力の時間履歴をそれぞれ示す．ライトグリーンの実線が最適

化計算，マゼンタの実線が従来の Modified PN，青い実線が提案誘導則によるものである．Fig. 5-7 の速度

のグラフからは，飛行の前半における違いは見て取れない．一方で，Fig. 5-8 からわかるように最適化計

算の結果と提案誘導則では，飛翔前半で従来の Modified PN と比べて抗力の値が大きくなっていることが

わかる．逆に，速度が増加する飛行の後半において最適化計算結果と提案誘導則の抗力は従来の Modified 

PN のそれと比べて抑えられている．これが， Fig. 5-7における会合直前での速度の差を生じさせた原因

と考えられる． 

Fig. 5-9 は揚力係数の時間履歴を示し，ライトグリーンの実線，マゼンタの実線，青い実線はそれぞれ，

最適化計算，従来の Modified PN，提案誘導則による値をそれぞれ示す．グラフからわかるように，飛翔

体は，飛行開始時，揚力係数を使用していないため，0[s]における従来の Modified PN と提案誘導則の揚

力係数の値は，最適化計算から得られる値と大きく異なる．一方で，提案誘導則の揚力係数は2[s]以降，

最適化計算の値と近くなるが，従来の Modified PN によるものは会合直前にブラインド距離に入るまで増

加している．これが，誘導抵抗の値を大きくした原因であると考えられる． 
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【5-3-2】 𝜞 = 𝟔𝟎[𝐝𝐞𝐠]の場合 

 

 

Fig. 5-10 飛翔体と目標物体の軌道 

 

 

 

 
 

 

 

Fig. 5-11 指令横加速度と横加速度の時間履歴 
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Fig. 5-12 𝛽1，𝛽2，𝛽2
′の時間履歴 

 
 

 
 

 
 

 

Fig. 5-13 速度の時間履歴 
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Fig. 5-14 抗力の時間履歴 

 
 

 
 
 

 

 

Fig. 5-15 揚力係数の時間履歴 
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Fig. 5-10 から Fig. 5-15は，𝛤 = 60[deg]とした場合の数値シミュレーション結果である．𝛤 = 30[deg]の

場合よりも飛翔体の初期経路角と会合地点方向への角度の差が大きいことから， 𝛤 = 30[deg]の場合より

も軌道が湾曲している．𝛤 = 30[deg]の場合と比べて，軌道が大きく湾曲するため，従来の Modified PN に

よる軌道は飛行開始直後は最適化計算による軌道と近いが，飛行時間の経過とともに軌道が離れている

ことがわかる．一方で，提案誘導則の軌道は，飛行の中盤において一部，軌道が最適化計算による軌道と

離れる部分があるが，飛行の後半で最適化計算による軌道に近づいている．これは，Fig. 5-11 からわかる

ように，提案誘導則による指令横加速度が最適化計算から得られる値に近い数値を出しているからであ

る．一方，従来の Modified PN による指令横加速度は，ブラインド距離に入るまで増加を続けている．こ

れが，軌道のずれを生じさせた原因であると考えられる． 

Fig. 5-12 からは，飛行開始時に𝛽1と𝛽2が𝛽2
′と異なる値をとっているが，𝛽2は飛行時間の経過とともに𝛽2

′

との差を縮めていることがわかる．一方で，従来の Modified PN による𝛽1は0.7[s]までは𝛽2
′をの差を縮め

ていることがわかるが，それ以降，差が広がっている．これが，軌道を徐々に最適化計算によるものから

遠ざけた原因であると考えられる． 

 Fig. 5-14，Fig. 5-15からは，飛翔体に発生する誘導抵抗の時間履歴がわかる．𝛤 = 30[deg]の場合と同様

に，最適化計算による結果と提案誘導則は比較的速度が低い間に横加速度を発生させ軌道を会合点方向

に向けて修正している．一方で，従来の Modified PN は軌道修正を開始するのが遅く，更に揚力係数を下

げずに飛行を続けている．このため発生する抗力が大きくなったと考えられる．また，抗力の影響は速度

の減少につながり Fig. 5-13に示す通り，終端での速度の差を生じさせている． 

  
 

 
 

【5-3-3】 𝜞 = 𝟗𝟎[𝐝𝐞𝐠]の場合 

 

Fig. 5-16 飛翔体と目標物体の軌道 
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Fig. 5-17 指令横加速度と横加速度の時間履歴  

 

 
 
 

 
 

 

Fig. 5-18 𝛽1，𝛽2，𝛽2
′の時間履歴 
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Fig. 5-19 速度の時間履歴 

 
 

 
 

 
 

 

Fig. 5-20 抗力の時間履歴 
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Fig. 5-21 揚力係数の時間履歴 

  

Fig. 5-16 から Fig. 5-21は，𝛤 = 90[deg]とした場合の数値シミュレーション結果である．Fig. 5-16から，

提案誘導則による軌道は，飛行の中盤，最適化計算による軌道から離れているが，会合地点が近づくに伴

い，その軌道の差を減少させていることがわかる．一方で，従来の Modified PNによる軌道は，飛行開始

直後から最適化計算による軌道から離れていることがわかる．その差は，会合地点付近まで近づくこと

はない．これは，提案誘導則が Fig. 5-2，Fig. 5-3 から得られるゲインを用いて Fig. 5-18 に示すように𝛽2

の値を𝛽2
′近づけられたことが要因である．飛行初期において，𝛽2と𝛽2

′が離れているが軌道に大きな差が生

じなかったのは，飛行速度が比較的小さい期間であったことが要因であると考えられる．一方で，飛行速

度が小さいにもかかわらず従来のModified PN の軌道が離れた原因は，𝛽2と𝛽2
′の誤差に比べて𝛽1の𝛽2

′の誤

差が大きいからである． 

𝛤 = 90[deg]の場合，𝛤 = 30,60[deg]の場合と比べて従来の Modified PN の𝛽1が飛行開始時から小さい値

をとっている．そのため PPN の成分は飛行初期から少なく，早い時期から Pure PN の成分によって軌道

を変更していることがわかる（Fig. 5-17，Fig. 5-21）．速度が小さい期間に軌道を大きく変更したことが，

飛行終端での誘導抵抗を小さくした原因であると考えられる．最適化計算による飛行と，最適化計算に

近い軌道を目指した提案誘導則は，揚力係数の二乗時間積分を最小とする軌道を目指したため，速度の

増加による誘導抵抗の影響を加味していないことが，飛行終端での誘導抵抗増加の原因である．一方で，

揚力係数の使用が誘導抵抗の増加に直接的に影響することは事実であるため，最適化計算と提案誘導則

による結果は，誘導抵抗を飛行終端に比較的多く発生させているが，従来の Modified PN と差はわずかで

ある． 
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【5-3-4】 𝜞 = 𝟏𝟐𝟎[𝐝𝐞𝐠]の場合 

 

Fig. 5-22 飛翔体と目標物体の軌道 

 

 

 

 
 

 

 

Fig. 5-23 指令横加速度と横加速度の時間履歴  
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Fig. 5-24 𝛽1，𝛽2，𝛽2
′の時間履歴 

 

 
 
 

 
 

 

Fig. 5-25 速度の時間履歴 
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Fig. 5-26 抗力の時間履歴 

 
 

 
 

 
 

 

Fig. 5-27 揚力係数の時間履歴 
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Fig. 5-22 から Fig. 5-27 は，𝛤 = 120[deg]とした場合の数値シミュレーション結果を示す．Fig. 5-22 か

ら，𝛤 = 120[deg]とした場合も従来の Modified PN による軌道は𝛤 = 90[deg]とした場合と同様に最適化

計算による軌道から離れている．これは，Fig. 5-23，Fig. 5-24，Fig. 5-27 からわかるように，飛行開始直

後から大きな指令横加速度の値をとっているためであり，これは，𝛽1が０に近い値をとっていることが原

因である．Fig. 5-25，Fig. 5-26 から，会合時間が一番短く，会合直前の誘導抵抗の値を減らしているが，

速度は他の誘導則に比べて小さい値となっている． 

従来のModified PN は抗力，速度のグラフの終端の値だけ見るとほかの誘導則と大きな違いはないもの

の，Fig. 5-23，Fig. 5-27に示す横加速度と揚力係数のグラフから，出力値に大きな波があり，機体に負担

をかける飛行となっていることがわかる．一方で，最適化計算と提案誘導則による出力は，急激な増減は

なく，機体に比較的負担がかからない飛行であるといえる． 

 

 

 

【5-3-5】 𝜞 = 𝟏𝟓𝟎[𝐝𝐞𝐠]の場合 

 

Fig. 5-28 飛翔体と目標物体の軌道 
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Fig. 5-29 指令横加速度と横加速度の時間履歴  

 

 
 
 

 
 

 

Fig. 5-30 𝛽1，𝛽2，𝛽2
′の時間履歴 
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Fig. 5-31 速度の時間履歴 

 

 
 
 

 
 

 

Fig. 5-32 抗力の時間履歴 
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Fig. 5-33 揚力係数の時間履歴 

 

Fig. 5-28 から Fig. 5-33 は，𝛤 = 150[deg]とした場合の数値シミュレーション結果を示す．Fig. 5-28 か

ら，最適化計算の軌道と提案誘導則による軌道は，極めて近くなっていることがわかる．一方で，従来の

Modified PN による軌道は，会合直前まで最適化計算による軌道に近づかないことがわかる．これは，𝛤 =

120[deg]の場合と同様に，従来の Modified PN が飛行開始直後から𝛽1の値を０に近くしているために

Modified PN の PPN の成分がほとんど発生していないことが原因である．飛翔体の飛行開始位置は，目標

物体の後方であり，初期の相対速度が遅い．Pure PN は，相対速度が遅い場合，会合三角形を多くして LOS

レートの増加を防ごうとする．そのため，飛行開始時に大きな揚力係数と横加速度を発生させていると

考えられる（Fig. 5-29，Fig. 5-33）．その後，飛翔体の速度増加と共に LOSレートは減少し始める．それ

が原因となって揚力係数，横加速度を急激に減じていると考えられる．このように，従来の Modified PN

は速度増加による横加速度の増減を防ぐ目的で考案されたが，最適性を加味していないため速度増加分

を一定で近似した場合，Modified PN の効果が薄れることがわかる．一方で，最適性を加味して提案誘導

則は，飛翔体の速度方向の加速度を加味した誘導則であり，どの角度から飛行を開始した場合も横加速

度（又は，揚力係数）の急激な増減が発生していない． 

以下に，各数値シミュレーションにおける揚力係数の二乗時間積分の値をまとめる． 

 

 
 

Table 5-2 揚力係数の二乗時間積分値  

𝛤 optimal Modified PN Proposed 

30[deg] 0.86 × 104 1.57 × 104 1.34 × 104 

60[deg] 1.42 × 104 2.91 × 104 2.89 × 104 

90[deg] 0.77 × 104 2.63 × 104 2.10 × 104 

120[deg] 0.27 × 104 1.48 × 104 0.91 × 104 

150[deg] 0.06 × 104 0.21 × 103 0.10 × 103 

 

Table 5-2に示す通り，揚力係数の二乗時間積分値は，最適化計算の値が最小であり，提案誘導則，従来

の Modified PN の順で大きくなっていることがわかる． 
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 𝛤 = 90[deg]までの場合，提案誘導則による速度の維持効果は明らかであり，会合直前での従来の

Modified PN との差が生じている．一方で，𝛤 = 90[deg]以降，飛行の終端での速度及び誘導抵抗に大きな

差は生じていない．しかし，飛行終端に至るまでの過程において，従来の Modified PN は指定横加速度や

揚力係数に急激な増減を発生させている． 
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【5-4】ミッドコース・ターミナルフェーズ 

 次に，ミッドコース・ターミナルフェーズにおける誘導法の数値シミュレーション結果について示

す．これらのフェーズにおいては，提案する拡張 HGO と DDFを適用した誘導則（式(4.40)）を用い

る．また，飛翔体はブーストフェーズ（ミッドコース・ターミナルフェーズまでの区間）において十分

に加速された状態を想定しており，ミッドコース・ターミナルフェーズではサステナーにより一定の速

度を維持できるものとし，誘導抵抗等による速度の増減はミッドコースフェーズ開始時の初速に比べて

十分に小さいものとする．また，飛翔体の時定数の真値は重量（ロケットモーター推進剤）減少に伴っ

て0.4[s]となっているものとする．数値シミュレーションでは時定数はブーストフェーズで用いた0.8[s]

を用いて行い，提案手法である DDFによる時定数の推定も初期値に0.8[s]を用いて行う． 

 目標物体の UDT の推定には提案手法である拡張 HGO を用いる．更に，拡張 HGO の有効性を示すた

めにカルマンフィルタ（補遺２参照）を用いた UDT推定の結果と比較する．ミッドコース・ターミナル

フェーズにおける設計パラメータを Table 5-3に，比較のために用いるカルマンフィルタの設計パラメー

タを Table 5-3 に示す． 

 
 

 

Table 5-3 初期条件と設計パラメータ 

Parameter Value  

𝑉𝑚 2.0 [Mach] 
𝑥𝑚0 −𝑅 cos 𝛤 (Fig. 5-1)  [m] 

𝑦𝑚0 −𝑅 sin 𝛤 (Fig. 5-1) [m] 

𝛾𝑚0 𝛤 (Fig. 5-1) [deg] 

𝜏𝑚 0.4 [s] 
max 𝑎𝑚 40𝑔 [m s2⁄ ] 

𝜁 0.9 [−] 
𝛼1 0.5 × 10−2 [rad s⁄ ] 
𝜔𝑓 1 [rad s⁄ ] 

𝜀 0.5 × 10−2 [−] 
𝜀𝑡 1.0 × 10−2 [−] 
𝑙1 2𝜁𝜔𝑓 𝜀⁄ + 2𝑉𝐶 𝑅⁄  [1 s⁄ ] 

𝑙2 𝑅𝜔𝑓
2 𝜀2⁄  [m s2⁄ ] 

ℎ1 2𝜁𝜔𝑓 𝜀𝑡⁄  [rad s⁄ ] 

ℎ2 𝜔𝑓
2 𝜀𝑡

2⁄  [rad2 s2⁄ ] 

無誘導期間 0.5 [s] 

𝑉𝑡 1.0 [Mach] 
𝑥𝑡0 0 [m] 
𝑦𝑡0 0 [m] 
𝛾𝑡0 180 [deg] 

𝑎𝑡(for constant acceleration) 5𝑔 [m s2⁄ ] 
𝑎𝑡(for weaving motion) 5𝑔 sin(𝜋𝑡) [m s2⁄ ] 
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Table 5-4 カルマンフィルタの設計パラメータ 

Parameter Value  

<for constant maneuver>   

Initial error covariance matrix (𝑃0) [1 × 10−1 0
0 1 × 109]  

Variance for process noise 1 × 109 [(m s3⁄ )2] 

Variance for measurement noise 1 × 10−6 [(rad s⁄ )2] 

<for constant maneuver>   

Initial error covariance matrix (𝑃0) [1 × 10−1 0
0 1 × 105]  

Variance for process noise 1 × 109 [(m s3⁄ )2] 

Variance for measurement noise 1 × 10−6 [(rad s⁄ )2] 

 

数値シミュレーションは，まず，ノイズがない場合のものを行い，UDTおよび時定数の推定精度の確

認を行う．その後，𝑎𝑚，𝑅，𝑉𝑐，𝜆̇に対する観測ノイズを加えた数値シミュレーションを行い，拡張

HGO と DDFを施した誘導則にノイズが与える影響について示す． 

 

 
 

【5-4-1】𝜞 = 𝟎[𝐝𝐞𝐠]かつ目標物体が一定横加速度で運動する場合 

 

Fig. 5-34 飛翔体と目標物体の軌道（HGO+DDF） 
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Fig. 5-35 飛翔体と目標物体の軌道（HGO） 

 
 

 
 

 
 

 

Fig. 5-36 飛翔体と目標物体の軌道（kalman filter+DDF） 
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Fig. 5-37 飛翔体と目標物体の軌道（kalman filter） 

 
 

 
 

 
 

 

Fig. 5-38 横加速度の時間履歴 
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Fig. 5-39 指令横加速度と横加速度の比較  

 
 

 
 

 
 

 

Fig. 5-40 LOSレートの時間履歴 
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Fig. 5-41 UDT推定の時間履歴  

 
 

 
 

 
 

 

 

 

Fig. 5-42 時定数推定の時間履歴 
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Fig. 5-34 から Fig. 5-42 は，一定横加速度で運動する目標物体に対して𝛤 = 0[deg]の位置から飛翔体が

飛行を開始した場合の数値シミュレーション結果である．Fig. 5-34 から Fig. 5-37 は飛翔体と目標物体の

軌道を表している．それぞれのグラフにおいて，赤い実線が目標物体，青い実線が飛翔体の軌道をそれぞ

れ示す．目標物体は，飛行開始直後から一定の横加速度による運動を始めているが，飛翔体は直線飛行を

続けていることがわかる．これは，ミッドコースフェーズにおける0.5[s]の無誘導期間を挟んでいるため

である．ミッドコースフェーズ終了後のターミナルフェーズにおいては，HGO＋DDF，HGO，カルマン

フィルタ+DDF，カルマンフィルタを用いたすべての誘導則で目標物体と会合できていることがわかる． 

 Fig. 5-38 と Fig. 5-39 は指令横加速度と横加速度の時間履歴を示す．Fig. 5-38 の各グラフにおける黒い

鎖線は指令横加速度，青い実線は横加速度をそれぞれ示す．各手法による推定を行った誘導則は，0.5[s]

の無誘導期間を挟んだのちに指令横加速度を発生させている．Fig. 5-39 は，各手法による補正を行った誘

導則の指令横加速度と横加速度を比較したものである．青は HGO+DDF，マゼンタは HGO，黒はカルマ

ンフィルタ+DDF，ライトブルーはカルマンフィルタを施した誘導則の結果をそれぞれ示し，鎖線が指令

横加速度，実線が横加速度をそれぞれ示す．それぞれの手法による補正を行った結果の軌道に大きな差

はみられなかったが，DDF による時定数推定を行っていないものは行っているものに対して，無誘導期

間終了後に発生する指令横加速度の値が大きくなっていることがわかる．更に，DDF による時定数推定

を行っていない場合，指令横加速度は会合の直前までマイナスの値をとっているのに対して，時定数推

定を行った場合，3.5[s]以降，指令値はほぼ０に近い値をとっていることがわかる．また，指令横加速度

に合わせて横加速度もDDFによる時定数推定を行った場合の方が横加速度の絶対値を飛行全般を通じて

小さい値に保てていることがわかる． 

 Fig. 5-40は LOSレートの時間履歴を示す．ブラインド距離を100[m]とっているため，会合直前での誘

導はなくなり LOS レートが発散しているが，飛行全般を通してすべての誘導方法で LOS レートを

±0.05[rad s⁄ ]以内に収めて飛行することができている．Fig. 5-41 は UDT 推定の時間履歴を示す．赤い実

線が真値，青い鎖線が推定値をそれぞれ示す．提案する拡張 HGO を用いた場合，DDFによる時定数推定

の有無に関わらず，UDT を0.1[s]以下の時間で推定できている．一方で，カルマンフィルタによる UDT

の推定には約0.2[s]の時間を要しているおり，更に一度，真値をオーバーシュートした後に収束している

ことがわかる．Fig. 5-42 は，システムの時定数推定の時間履歴を示す．赤い実線が真値，青い鎖線が推定

値をそれぞれ示す．時定数の推定が，飛行開始から0.5[s]間行われていないのは，ミッドコースフェーズ

の無誘導期間があるためである．DDF は，指令横加速度と横加速度の差を利用した推定器である．その

ため，指令横加速度と横加速度が完全に一致している無誘導期間では DDFは作用しない．一方，無誘導

期間が終了した後，約0.1[s]以下の時間で真値に収束していることがわかる． 
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【5-4-2】𝜞 = 𝟎[𝐝𝐞𝐠]かつ目標物体がウィービング運動する場合 

 

Fig. 5-43 飛翔体と目標物体の軌道（HGO+DDF） 

 

 
 

 
 
 

 

Fig. 5-44 飛翔体と目標物体の軌道（HGO） 
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Fig. 5-45 飛翔体と目標物体の軌道（kalman filter+DDF） 

 
 

 
 

 
 

 

Fig. 5-46 飛翔体と目標物体の軌道（kalman filter） 
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Fig. 5-47 横加速度の時間履歴 

 
 

 
 

 
 

 

Fig. 5-48 指令横加速度と横加速度の比較 
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Fig. 5-49 LOSレートの時間履歴 

 
 

 
 

 
 

 

Fig. 5-50 UDT推定の時間履歴 
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Fig. 5-51 時定数推定の時間履歴 

  

Fig. 5-43 から Fig. 5-51 はウィービング運動する目標物体に対して𝛤 = 0[deg]の位置から飛翔体が飛行

を開始した場合の数値シミュレーション結果である．Fig. 5-43 から Fig. 5-46 に示すそれぞれの軌道には

大きな違いがみられないことがわかる．一方で，Fig. 5-47，Fig. 5-48からは，約3.5[s]まで指令横加速度，

横加速度に大きな違いはみられないものの，それ以降，DDF による時定数推定を行ったものの指令横加

速度の絶対値が大きくなっていることがわかる．これは，式(4.40)に示す誘導則が一定横加速度で運動す

る場合を想定した最適解であるため，会合点が近づくにつれて目標物体のウィービング運動の影響が大

きくなったことが原因と考えられる．時定数推定を行わない誘導則の方が指令横加速度を抑えられた原

因は，式(4.40)に示す第３項の時定数に関連する項が真値より大きな時定数を使用しているためであると

考えられる．しかし，この影響は会合地点が近づくまでは現れず，実際の横加速度にはあまり影響を及ぼ

してはいない． 

 Fig. 5-49 からは，４つの方法すべてにおいて，会合直前まで LOS レートを±0.05[rad s⁄ ]以内に収めら

れていることがわかる．用いた誘導則が一定横加速度を想定している影響が飛行の終盤において現れる

ため，LOSレートが時定数推定を行わない場合と比較して大きくなっているが，±0.05[rad s⁄ ]を超える変

化は見られない．Fig. 5-50 からは，拡張 HGO とカルマンフィルタともに UDT を推定できていることが

わかる．一方で，目標物体が一定横加速度で運動する場合と同様に，カルマンフィルタによる UDT 推定

には時間を要しているほか，推定値が真値をオーバーシュートする現象が発生している． 

Fig. 5-51 の時定数推定の時間履歴において，無誘導期間終了後，真値への収束が一度停止する期間が存

在する．これは，Fig. 5-47からわかるように，目標物体がウィービング運動をするため，指令横加速度と

横加速度が一致する箇所が存在するためである．この例に示す通り，目標物体がウィービング運動をす

る場合，指令横加速度と横加速度が一致する箇所が周期的に発生する．しかし，本研究において設定した

DDFのゲインでは，時定数推定は拡張 HGO，カルマンフィルタのいずれと共に併用した場合においても

無誘導期間終了後，約0.5[s]で真値に収束していることがわかり，それ以降に訪れる指令横加速度と横加

速度の一致箇所の影響を受けないことがわかる． 
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【5-4-3】𝜞 = 𝟗𝟎[𝐝𝐞𝐠]かつ一定横加速度で運動する場合 

 

Fig. 5-52 飛翔体と目標物体の軌道（HGO+DDF） 

 

 
 
 

 
 

 

Fig. 5-53 飛翔体と目標物体の軌道（HGO） 
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Fig. 5-54 飛翔体と目標物体の軌道（kalman filter+DDF） 

 
 

 
 

 
 

 

Fig. 5-55 飛翔体と目標物体の軌道（kalman filter） 
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Fig. 5-56 横加速度の時間履歴 

 
 

 
 

 
 

 

Fig. 5-57 指令横加速度と横加速度の比較 
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Fig. 5-58 LOSレートの時間履歴 

 
 

 
 

 
 

 

Fig. 5-59 UDT推定の時間履歴 
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Fig. 5-60 時定数推定の時間履歴 

  

Fig. 5-52から Fig. 5-60は，一定横加速度で運動する目標物体に対して𝛤 = 90[deg]の位置から飛翔体が

飛行を開始した場合の数値シミュレーション結果である．Fig. 5-52 から Fig. 5-55 からわかる通り，それ

ぞれの誘導方法における軌道に顕著な違いはみられない．一方で，Fig. 5-56 と Fig. 5-57からわかる通り，

無誘導期間終了直後の指令横加速度は時定数推定を行っていない場合の方が大きくなっているため，そ

れらの軌道は時定数推定を行った軌道より大きく曲がっていることがわかる．更に，3.5[s]以降，DDFに

よる時定数推定を行ったものと行っていないものの指令横加速度の差は大きくなり，時定数推定を行っ

た場合の指令横加速度の絶対値が1[G]であるのに対し，時定数推定を行わない場合の指令横加速度の絶

対値は2[G]となっており，実際の横加速度の差は3[G]となり，大きな差が表れていることがわかる．また，

その影響を受け会合前の時定数推定を行っていない場合の LOS レートが大きくなっているが，Fig. 5-58

からわかるように±0.05[rad s⁄ ]を超える影響は起こっていない． 

𝛤 = 90[deg]の場合，式(4.26)からわかるように UDTの初期値は０となる．従っての Fig. 5-59 のカルマ

ンフィルタによる UDT 推定は𝛤 = 0[deg]の場合にみられた真値をオーバーシュートする現象を発生させ

ることなく行われていることがわかる．また，DDFによる時定数の推定は HGO と共に使った場合，カル

マンフィルタと共に使った場合共に，無誘導期間終了直後に真値に収束していることがわかる（Fig. 5-60）． 

 
 

 
 
 

 
 

 
 
 

 
 
 

 



70 

 

【5-4-4】𝜞 = 𝟗𝟎[𝐝𝐞𝐠]かつ目標物体がウィービング運動する場合 

 

Fig. 5-61 飛翔体と目標物体の軌道（HGO+DDF） 

 

 
 

 
 
 

 

Fig. 5-62 飛翔体と目標物体の軌道（HGO） 
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Fig. 5-63 飛翔体と目標物体の軌道（kalman filter+DDF） 

 
 

 
 

 
 

 

Fig. 5-64 飛翔体と目標物体の軌道（kalman filter） 
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 Fig. 5-65 横加速度の時間履歴 

 
 

 
 

 
 

 

Fig. 5-66 指令横加速度と横加速度の比較 
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Fig. 5-67 LOSレートの時間履歴 

 
 

 
 

 
 

 

Fig. 5-68 UDT推定の時間履歴 
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Fig. 5-69 時定数推定の時間履歴 

 

Fig. 5-61から Fig. 5-69は，ウィービング運動する目標物体に対して𝛤 = 90[deg]の位置から飛翔体が飛

行を開始した場合の数値シミュレーション結果である．Fig. 5-61 から Fig. 5-64 に示す軌道に大きな差は

見て取れない．一方で，Fig. 5-65，Fig. 5-66からわかる通り，会合地点が近づくにつれて指令横加速度と

横加速度に差が生じてくるため，軌道は会合点に近づくにつれて差を生じていることがわかる．時定数

推定を行わなかった場合の指令横加速度は，時定数推定を行った場合の指令横加速度と比較して，無誘

導期間終了直後に大きな値をとっていることが Fig. 5-66 からわかる．これは，Fig. 5-69 に示す通り，時

定数推定は無誘導期間終了直後に真値に収束していることと，目標物体のウィービング運動がこの区間

で一定横加速度と近似することができるため，時定数に真値を用いた場合の方が式(4.40)に示す指令横加

速度が小さい値をとることができたと考えられる．他方，会合地点が近づくにつれてウィービング運動

と一定横加速度での運動と近似できなくなり，時定数に真値を用いた指令横加速度の値が時定数推定を

行わない場合に比べて大きくなっている．しかし，その影響は小さく，ブラインド距離に入る直前では，

時定数推定を行った場合の方が横加速度，LOSレート共に小さくなっていることがわかる（Fig. 5-67）．

このことから，目標物体がウィービング運動を行う際に，時定数推定を行わない場合の横加速度が会合

点付近において小さくなる現象の発生原因が，目標物体との距離とウィービングの周波数に因るもので

あると考えられる． 

 目標物体がウィービング運動する際も𝛤 = 90[deg]では，UDTの初期値は０となり，カルマンフィルタ

による推定はオーバーシュートを起こしていないことが Fig. 5-68からわかる． 
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【5-4-5】𝜞 = 𝟏𝟑𝟓[𝐝𝐞𝐠]かつ一定横加速度で運動する場合 

 

Fig. 5-70 飛翔体と目標物体の軌道（HGO+DDF） 

 

 
 
 

 
 

 

Fig. 5-71 飛翔体と目標物体の軌道（HGO） 
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Fig. 5-72 飛翔体と目標物体の軌道（kalman filter+DDF） 

 
 

 
 

 
 

Fig. 5-73 飛翔体と目標物体の軌道（kalman filter） 
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Fig. 5-74 横加速度の時間履歴 

 
 

 
 

 
 

 

Fig. 5-75 指令横加速度と横加速度の比較 
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Fig. 5-76 LOSレートの時間履歴 

 
 

 
 

 
 

 

Fig. 5-77 UDT推定の時間履歴 
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Fig. 5-78 時定数推定の時間履歴 

 

Fig. 5-70 から Fig. 5-78 は，一定横加速度で運動する目標物体に対して𝛤 = 135[deg]の位置から飛翔体

が飛行を開始した場合の数値シミュレーション結果である．飛翔体は目標物体の後方から飛行を開始す

るため，𝛤が小さい場合と比較して飛行距離が長くなる．この場合も，Fig. 5-70から Fig. 5-73 に示す軌道

に大きな変化はなく，同じような軌道をとっていることがわかる．また，会合地点までの目視線距離は離

れるものの，目標物体は一定の横加速度にて運動するため，Fig. 5-74，Fig. 5-75に示す通り，指令横加速

度，横加速度共に DDFによる時定数推定を行った場合の方が小さい値をとれていることがわかる． 

目標物体に起因する UDTの推定は，初期値が０でないためカルマンフィルタを用いた場合，推定の初

期にオーバーシュートを起こしている．一方で，拡張 HGOによる推定はカルマンフィルタによるものよ

り早く真値に収束し，オーバーシュートも起こしていないことが Fig. 5-77から見て取れる． 

飛翔体の指令横加速度と横加速度は1.5[s]付近まで差が生じていることが Fig. 5-74からわかる．これに

よって DDFは駆動され Fig. 5-78 に示す通り無誘導期間終了直後に時定数を推定できている． 
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【5-4-6】𝜞 = 𝟏𝟑𝟓[𝐝𝐞𝐠]かつ目標物体がウィービング運動する場合 

 

Fig. 5-79 飛翔体と目標物体の軌道（HGO＋DDF） 

 

 
 

 
 
 

 

Fig. 5-80 飛翔体と目標物体の軌道（HGO） 
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Fig. 5-81 飛翔体と目標物体の軌道（kalman filter+DDF） 

 
 

 
 

 
 

 

Fig. 5-82 飛翔体と目標物体の軌道（kalman filter） 
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Fig. 5-83 横加速度の時間履歴 

 
 

 
 

 
 

 

Fig. 5-84 指令横加速度と横加速度の比較 
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Fig. 5-85 LOSレートの時間履歴 

 
 

 
 

 
 

 

Fig. 5-86 UDT推定の時間履歴 
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Fig. 5-87 時定数推定の時間履歴 

  

Fig. 5-81 から Fig. 5-87 は，ウィービング運動する目標物体に対して𝛤 = 135[deg]の位置から飛翔体が

飛行を開始した場合の数値シミュレーション結果である．目標物体はウィービング運動するものの，一

定方向に旋回する軌道ではないため，数値シミュレーションの中では一番長い軌道となる． 

 Fig. 5-79から Fig. 5-82 に示す通り，軌道に大きな差は生じていない．Fig. 5-83，Fig. 5-84 から，指令横

加速度と横加速度の時間履歴にも大きな差は現れていないことがわかる．会合直前において，時定数推

定を行わない場合の指令横加速度が時定数推定を行う場合のものより小さい値をとっているが，これも

ほかの場合と同様に目標物体の機動が会合直前で一定横加速度による運動と近似できなくなったことと，

目標物体のウィービング運動の周期および初期の目視線距離に因るものと考えられる． 

 これまでの数値シミュレーションの中で，飛翔体の飛行経路角変更が最も少ない軌道であるが，UDT

の初期値は０でないため，目標物体が一定の横加速度で運動する場合と同程度のカルマンフィルタはオ

ーバーシュートを起こしていることが Fig. 5-86 からわかる．一方で，拡張 HGO による UDT推定はオー

バーシュートを起こすことなくカルマンフィルタより短時間で推定を終えていることがわかる．また，

DDF による時定数推定も目標物体のウィービング運動の影響を受ける前に真値に収束で来ていることが

Fig. 5-87から見て取れる． 

 なお，【5-4-2】，【5-4-4】，【5-4-6】の目標物体がウィービング運動する場合の数値シミュレーションにお

いて，ウィービング周波数として，𝜋𝑡[rad s⁄ ]を用いた．本研究では，同条件において周波数帯を変えた数

値シミュレーションを行ったが，大きな周波数依存性は認められなかった．従って，ここでは，その代表

的な周波数における数値シミュレーション結果のみ示す． 

 

【5-5】観測誤差に対するミスディスタンスの特性 

 次に，４つの手法によって補正を行った誘導則の観測誤差に対する特性を調べるための数値シミュレ

ーション結果を示す．数値シミュレーションは，観測誤差を考慮しない場合と同様に𝛤 = 30[deg]，

90[deg]，135[deg]の３か所から目標物体が一定横加速度で運動する場合とウィービング運動を行う場合

で行った．観測誤差は，各 Fig.の横軸に示す標準偏差のノイズを𝑎𝑚，𝑅，𝑉𝑐，𝜆̇に加法的に与えることに
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よって再現し，会合直前まで減衰しないものとした． 

 以降，観測誤差とミスディスタンスの関係について説明する． 

 

 

Fig. 5-88  𝛤 = 0[deg]，𝑅 = 4000[m]，目標物体：一定横加速度による運動 

 

 
 
 

 
 

 

Fig. 5-89  𝛤 = 0[deg]，𝑅 = 4000[m]，目標物体：ウィービング運動 
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Fig. 5-90  𝛤 = 90[deg]，𝑅 = 4000[m]，目標物体：一定横加速度による運動 

 

 
 
 

 
 

 

Fig. 5-91  𝛤 = 90[deg]，𝑅 = 4000[m]，目標物体：ウィービング運動 
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Fig. 5-92  𝛤 = 135[deg]，𝑅 = 4000[m]，目標物体：一定横加速度による運動 

 

 
 
 

 
 

 

Fig. 5-93  𝛤 = 135[deg]，𝑅 = 4000[m]，目標物体：ウィービング運動 
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 𝑎𝑚，𝑅，𝑉𝑐，𝜆̇へのノイズは，指令横加速度に影響を与え，指令横加速度に振動を与える．従って，ノ

イズの標準偏差に比例して誘導精度は劣化し，ミスディスタンスは増大する．一方で，本研究で提案する

拡張 HGO と DDF はノイズによる影響を抑え，標準偏差の大きなノイズに対しても極力誘導精度の劣化

を防ぐことを目的としている．Fig. 5-88，Fig. 5-90，Fig. 5-92 から，目標物体が一定横加速度で運動する

場合，カルマンフィルタのみによる UDT推定を行った場合，標準偏差が0.2以上のノイズが付加されると

ミスディスタンスは急増し，5[m]以上の値となる．また，カルマンフィルタと共に DDF を用いた場合，

ノイズに対する耐久性の増加はあるものの，ミスディスタンスはすぐに5[m]以上の値となっている．一

方で，拡張 HGO による UDT 推定を行った場合，時定数の推定は行っていない場合でも𝛤 = 0, 135[deg]

の場合は標準偏差0.3まで，𝛤 = 90[deg]の場合は標準偏差0.25までのノイズに対して耐久性を示している．

カルマンフィルタを用いて UDT を推定する場合との差が生じた原因は，5-4 節で示した数値シミュレー

ション結果に表れた推定時間の差とカルマンフィルタのオーバーシュート現象によるものと考えられる． 

 拡張 HGOと DDFを共に使用した場合，𝛤 = 0, 135[deg]の場合は標準偏差0.35まで，𝛤 = 90[deg]の場

合は標準偏差0.3までのノイズに対して耐久性を示している． 

 一方で，目標物体がウィービング運動をする場合，Fig. 5-89，Fig. 5-91，Fig. 5-93 に示すように目標物

体が一定横加速度で運動する場合よりもノイズに対する耐久性が増加していることがわかる．特に，目

標物体の後方から飛翔体が追いかける形となる 𝛤 = 135[deg]の場合，拡張 HGO と DDFを共に誘導則

に組み込むと標準偏差0.4のノイズに対しても約0.6[m]のミスディスタンスに抑えていることがわかる． 
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【第６章】結 論 

 本論文では，飛翔体誘導における動特性変動を補正し，誘導精度を向上させることを目的として行っ

た研究に関して述べた．大型航空機と比較して急激な速度変化，質量変化が予測される飛翔体は，動特性

変動に起因する様々な要因で誘導精度の劣化を引き起こす．本研究ではそれらの要因の中で『速度方向

の複雑な加速』，『システムの時定数変動』，『目標物体の予測できない運動や外乱項（UDT）』に着目し，

それぞれに対して『改良型 Modified PN』，『DDF』，『拡張 HGO』を提案することによって誘導精度の改善

を図った．以下に本研究にて得られた成果の概要をまとめる． 

 
 

 研究成果１：Modified PNを改良した誘導則（改良型Modified PN）の提案により，速度方向の複雑な加

速の影響による不要な軌道の蛇行とそれに伴う誘導抵抗を減少させ，速度を維持する誘

導を実現した．（ブーストフェーズ） 

  

誘導精度を劣化させる飛翔体側の原因として『速度方向の複雑な加速』が挙げられる．この問題に対す

る先行研究である Modified PN は Pure PN と PPN をある合成比によって組み合わせた誘導則である．合

成比は飛翔体の速度方向の加速度によって決定される．この従来の手法では，その加速度を一定と近似

でき，かつ，既知であることを前提条件としていた．しかし，実際には空気力や質量変化が複雑に作用し，

速度方向の加速度を一定近似した場合，誘導精度を劣化させる影響を無視できない．そこで，より厳密に

飛翔体の速度方向の加速度を補正するために，空気力や質量変化を考慮した最適化計算を直接的手法に

よって行い，最適解（揚力係数の二乗時間積分を評価関数とする）を導出した．そして，その最適解を

Modified PN（Pure PN と PPN による組み合わせ）によって実現するためにゲインを𝑡𝑔𝑜に関して拡張し，

新たに決定する方法を提案した．最適化計算により得られる軌道を完全に実現するためには，リアルタ

イムでの計算が必要不可欠である．一方で，機体構造の制約や計算機の処理能力の観点からから，それを

実現することは不可能である．そこで，飛翔体と目標物体の相対的位置関係に応じたゲインを決定する

パラメータを事前に計算し，テーブルデータとして保有しておき，飛行開始時の相対的な位置関係によ

って，テーブルデータからパラメータを決定し，適切なゲインを誘導則に与えるという方法を提案した． 

 数値シミュレーションの結果から，提案誘導則を用いた場合，従来の Modified PNと比べて会合直前の

速度を維持できることを確認できた．また，提案手法の有効性は，特に目標物体の前方から飛翔体を誘導

する相対速度の増加と軌道修正を大きく必要とする場合により顕著に表れる傾向にあった． 

 目標物体の後方から飛行を開始する場合，会合直前の速度に顕著な差は無かった．一方で，指令値の時

間履歴を見ると，従来のModified PN は飛翔体の速度方向の加速度を完全に補正できておらず，入力（指

令横加速度・揚力係数）に急激な増減が見て取れた．急激な入力の増減は，機体に負荷をかける可能性が

ある．他方，提案誘導則は，速度方向の加速度を補正することができ，急激な入力の増減を避けることが

できた．  

  

 

 研究成果２：DDFによるシステムの時定数の推定（ターミナルフェーズ） 

 

 誘導精度を劣化させる飛翔体自身の動特性に起因する要因として，『システムの時定数変動』が挙げら

れる．通常，システム設計を行う段階で時定数は決定される．大型航空機などの場合，そのシステムの時
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定数はあまり変化せず，更に，多少であれば時定数の設定値と真値の誤差は誘導に大きな影響を及ぼさ

ない．一方で，本研究において着目した飛翔体は，高速での運用が想定され時定数の変動による誤差は

速度増加に比例して飛行に大きな影響を及ぼす可能性を含んでいる．また，飛翔体はその機体重量の多

くをロケットモーター推進剤が占めている．従って，飛行開始時の機体重量と会合直前での機体重量は

大きく異なる可能性がある．機体重量の変化は慣性モーメントの変化を引き起こし，飛翔体のシステム

全体としての時定数の変化を助長する．その影響は加速が終了し，目標物体との目視線距離の減少に伴

って増大する．そこで，本研究では提案する DDFによってブースト（ミッドコース）フェーズ終了後に

変化している可能性のあるシステムの時定数を推定し，真値との誤差をなくすことにより誘導精度の劣

化を回避する方法を試みた． 

 DDF はシステムの時定数を推定するが，実際には，飛翔体に指令横加速度を発生させることを目的と

している．従って，時定数の設定値と真値が異なっていた場合でも飛翔体の横加速度と指令横加速度が

一致していた場合，時定数の推定は行わない．これが，DDF（Difference-Driven）と名付けた所以である． 

 数値シミュレーションでは，一定横加速度で移動する目標物体に対して指令横加速度を最小とする一

次遅れ系の最適誘導則に DDFを適用した結果を示した．また，比較のために，目標物体がウィービング

運動をした際の有効性の検証も行った．ウィービング運動をする目標物体に対しては，その運動周期を

用いた一次遅れ系の最適誘導則が存在し，その誘導則に DDFを適応することによって更に誘導精度の向

上が予想されるが，実際には目標物体の運動周期が既知であることは少ない．従って，ウィービング運

動する目標物体に対しても一定の横加速度で運動する目標物体を対象とした一次遅れ系の最適誘導則が

どの程度の有効性を示せるかの確認を行った．数値シミュレーション結果から，DDF はカルマンフィル

タや拡張 HGO による UDT 推定を行う誘導則の精度を向上させることがわかった．また，目標物体がウ

ィービング運動する場合においても，無誘導期間終了後のターミナルフェーズ開始時に発生する指令横

加速度を時定数推定を行わない場合に比べて，小さい値に抑えられることがわかった． 

目標物体がウィービング運動をする際，会合地点が近づくにつれて DDF を組み込んだ誘導則の指令

横加速度が DDF を組み込まない場合に比べて大きな値となったのは，ウィービング運動する目標物体

に対して，一定横加速度を想定した最適誘導則を適用したことが原因である．一見，DDF による推定を

行わない方が会合地点付近での指令横加速度を小さい値に抑えられているように見えるが，その差は僅

かであり，更に，これは目標物体との位置関係や目標物体のウィービング周期に依存すると考えられる．

従って，場合によってはDDFを組み込まないことが誘導精度の劣化を引き起こす可能性もある．このこ

とから DDF はウィービング運動する目標物体に対しても誘導精度を悪化させることなく，ウィービン

グ軌道が一定横加速度での運動と近似できる範囲で特に効果を発揮することがわかった． 

更に，観測誤差に対する特性を調べるために，観測値に加法的にノイズを加えた数値シミュレーショ

ンを行った．DDF の適用によってより大きな観測誤差に対してもミスディスタンス増加の影響を抑えら

れることがわかった． 

  

 研究成果３：拡張 HGO による UDTの推定（ミッドコース・ターミナルフェーズ） 

   

 飛翔体の誘導精度を劣化させる要因のうち，目標物体との相対的な運動に起因するものとして『目標

物体の予測できない運動や外乱項（UDT）』がある．本研究では UDT を推定するためにHGO の考えを

応用した推定法を提案した．そして，その有効性を拡張システムに対するカルマンフィルタを応用した

ものと比較することによって確認した．拡張 HGOによる UDT の推定は，カルマンフィルタを応用した
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ものと同程度の推定精度得られることがわかった． 

拡張 HGO には，ゲイン調整数が少ないという利点がある．カルマンフィルタは極めて有効なフィル

タであるが，推定精度は誤差共分散行列の初期値やプロセスノイズ，観測ノイズの設定に大きく左右さ

れる．一方で，提案する拡張HGOは，数値シミュレーションの範囲でカルマンフィルタと同程度の推定

精度をもち，かつ，ゲインの調整数が少なく，目標物体の運動に依らず共通のゲインを用いるため，その

汎用性が高く設計が比較的容易といった利点が挙げられる． 

 数値シミュレーションによって拡張 HGO を適用した最適誘導則は，一定横加速度で運動する目標物

体やウィービング運動する目標物体に対して会合精度を向上させることがわかった．その効果は，DDF

共に最適誘導則へ適用することで更に向上することが確かめられ，ノイズに対する耐久性が向上するこ

とも確認できた． 

 

以上が研究成果である．なお，本研究において提案した改良型 Modified PN，DDF，拡張 HGO は飛翔

体を例に適応例を示したが，必ずしも飛翔体に限定したものではなく，設定を変更することによってあ

らゆる分野へ一般化しての適用が可能である．特に，DDF はシステムに組み込むことによって，昨今，

種類増加の一途をたどるドローンをはじめ航空機，宇宙機，更に船舶や車両の開発における時定数の設

計が不要となる可能性を含んでおり，誘導制御分野の発展に寄与し得るものである．ここに本研究の工

学的意義があると考える． 
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【補遺 1】非線形計画問題 

 本研究において，直接的な最適解を得る手法として用いた Matlab®の fmincon は非線形計画法のソル

バーである．非線形計画問題とは、一般に目的関数を 

𝑓(𝑥1, 𝑥2, ⋯ , 𝑥𝑛) (A1.1) 

と設定したとき， 

ℎ𝑖(𝑥1, 𝑥2, ⋯ , 𝑥𝑖) = 0 (A1.2) 

𝑖 = 1,2, ⋯ , 𝑙 (A1.3) 

の等式制約条件と 

𝑔𝑗(𝑥1, 𝑥2, ⋯ , 𝑥𝑗) ≤ 0 (A1.4) 

𝑗 = 1,2, ⋯ , 𝑚 (A1.5) 

 

の不等式制約条件の下で目的関数を最小とする解を見つける問題である．ここで，𝑓，ℎ𝑖，𝑔𝑗は，一般

的に非線形の関数を示す．式(A1.2)から(A1.5)を満たす𝒙 = (𝑥1, 𝑥2, ⋯ , 𝑥𝑛)Tを実行可能解，評価関数を最

小とする𝒙∗を最適解と称す． 

 非線形計画問題の必要条件は Kuhn-Tucker 条件として知られており 

∇𝑥𝐿(𝒙∗, 𝝀∗, 𝝁∗) = ∇𝑓(𝒙∗) + 𝝀𝑇∇g(𝒙∗) + 𝝁∗𝑇∇ℎ(𝒙∗) = 𝟎 (A1.6) 

𝝀𝑘
∗ 𝑔𝑘(𝒙∗) = 0 (A1.7) 

ℎ(𝒙∗) = 0 (A1.8) 

𝑔𝑘(𝒙∗) ≤ 0 (A1.9) 

𝜆𝑘
∗ ≥ 0 

𝑘 = 1,2, ⋯ , 𝑛 (A1.10) 

を満たす Lagrange 乗数𝜆∗，𝜇∗が存在することである [65]． 
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【補遺 2】カルマンフィルタ 

 本研究においては，UDTを推定する手法として拡張 HGO を提案した．一方で，従来のシステムの状態

量推定法として，カルマンフィルタが非常に有名である[66][67][68][69]．カルマンフィルタは，一般的に，線

形システムの推定に用いられる．また，非線形システムに対しては，各時刻においてテーラー展開による

線形化を行い，それぞれの時刻にカルマンフィルタを適用する拡張カルマンフィルタ[67][70]が用いられる．

更に，微分ができない不連続な非線形性なシステムに対しては，各時刻の線形近似を用いるのではなく，

確率密度関数を正規分布で近似するアンセンティッドカルマンフィルタ[67]が用いられる． 

 

【A2-1】カルマンフィルタによる UDT の推定 

 本研究における提案フィルタ（拡張 HGO）の有効性を検証するために，カルマンフィルタによる UDT

の推定を行う． 

 LOSレートのダイナミクスに不確かさ・外乱項ℎのダイナミクスを追加した拡張システムを 4-2節と同

様に以下のように定義する． 

[
𝜎̇
ℎ̇

] = [−
2𝑅̇

𝑅

1

𝑅
0 0

] [
𝜎
ℎ

] + [−
1

𝑅
0

] 𝑎𝑚 + [
0
1

] 𝜓(𝑡) (A2.1) 

𝑦 = [
1
0

]
T

{
𝜎
ℎ} (A2.2) 

この拡張システムの状態推定値と誤差共分散行列の時間微分は以下のようになる． 

[
𝜎̇̂

ℎ̇̂
] = [−

2𝑅̇

𝑅

1

𝑅
0 0

] [
𝜎̂
ℎ̂

] + [−
1

𝑅
0

] 𝑎𝑚 + 𝑃 [
1
0

]
T

𝑅′−1 (𝑦 − [
1
0

]
T

[
𝜎̂
ℎ̂

]) (A2.3) 

𝑃̇ = [−
2𝑅̇

𝑅

1

𝑅
0 0

] 𝑃 + 𝑃 [−
2𝑅̇

𝑅

1

𝑅
0 0

]

T

+ [
0
1

] 𝑄 [
0
1

]
T

− 𝑃 [
1
0

]
T

𝑅−1 [
1
0

] 𝑃 (A2.4) 

ここで，𝑅′と𝑄はそれぞれ観測ノイズとプロセスノイズを示す．71 
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【補遺 3】最小二乗法による比較 

本論文の提案誘導則である改良型Modified PN による誘導には，𝛽2を決定する必要がある．𝛽2（𝐵2，𝐵3）

の決定方法は，4-1-1-2 節の手順３）に示す通り，オフラインで𝛽2と𝛽2
′を最小二乗法によって比較するこ

とで決定する．その際，用いるデータは(𝛽2, 𝑡𝑔𝑜)と(𝛽2
′ , 𝑡𝑔𝑜)のデータを用いる（(𝛽2, 𝑡)と(𝛽2

′ , 𝑡)のデータを

用いるのではないことに注意されたい）． 

第５章の数値シミュレーション結果における各𝛽1，𝛽2，𝛽2
′の時間履歴のグラフは，横軸に𝑡をとってい

るため，一見，最小二乗法による𝛽2の補正がうまくできていないように見えるが，横軸に𝑡𝑔𝑜をとった場

合，𝛽2と𝛽2
′は Fig. A3-1 のようになり，うまく補正できていることがわかる． 

 
Fig. A3-1 𝛽2, 𝛽2

′  vs 𝑡𝑔𝑜 

 

Fig. A3-2 𝑡𝑔𝑜 for 𝛽2, 𝛽2
′   vs  real 𝑡𝑔𝑜 
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 一方で，オンラインで用いる 𝛽2はニュートン法による𝑡𝑔𝑜と𝐵2，𝐵3を用いる．ニュートン法による𝑡𝑔𝑜

の推定結果は Fig. A3-2 に示す通りであり，最適化計算による結果と誤差が生じていることがわかる．こ

のため，Fig. A3-1 と Fig. 5-3 に誤差が生じている． 
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【補遺 4】リード角への対応 

 本研究における飛翔体の加速度を補正した誘導則は，オフライン処理においてリード角ありの場合に

も対処可能である．ここでは，目標物体の進行方向に30[deg]のリード角をとって飛行を開始する場合の

数値シミュレーション結果を示す． 

 以下に，リード角として30[deg]を設定した場合のΓと目視線距離に対応した𝐵2，𝐵3のテーブルデータ

を示す． 

 

 

 
Fig. A4-1 𝐵2（改良型Modified PN のゲイン係数） 
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Fig. A4-2 𝐵3（改良型Modified PN のゲイン係数） 

  

次に，𝛤 = 60[deg]，𝑅 = 4000[m]の位置からリード角を30[deg]とした場合の数値シミュレーション結

果を示す． 
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Fig. A4-3 飛翔体と目標物体の軌道 

 
 

 

 

 
 

 

Fig. A4-4 指令横加速度と横加速度の時間履歴 
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Fig. A4-5 𝛽1，𝛽2，𝛽2
′の時間履歴 

 

 
 
 

 
 

 

Fig. A4-6 速度の時間履歴 
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Fig. A4-7 抗力の時間履歴 

 
 

 
 
 

 

 

Fig. A4-8 揚力係数の時間履歴 
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Fig. A4.3から Fig. A4.8に示すグラフの通り，提案誘導則によるオフラインでの計算時に設定値（リー

ド角）を変更することによって，目標物体が一定速度で等速直線運動する場合と同様に提案誘導則の有

効性が示されることがわかる． 

このように，オフラインで計算するテーブルデータを増やすことによって，目標物体が運動する場合や

飛行開始時のリード角に対応することができる． 
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