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5. 大型旅客機への適用

5. 1 はじめに

現代の旅客機は大型化が進み，主要な園内および国際線に就航している旅客機は乗

客数が 200以上の大型ジェット機がほとんどである.これらの大型機の事故を減ら

すことができれば航空機事故における死者の数は大幅に減少する.第 5j主では，本論

文で提案した RFCSを大型旅客機(Boeing747)に適用してその有効性を調べる.

飛行制御の立場からみると，大型機は次の点で小型機と異なる.

1 )大型機は機体の大きさに比べて制御舵面の発生できるカやモーメントが小さい.

2 )大きな力やモーメントを発生できる制御器 Ccontroleffector)として水平安定板

やフラップ，エンジンなどがあるが，それらの時定数は他の制御舵面(昇降舵，

補助翼，方向舵)よりかなり大きい.

第 lの特徴は，大型機の故障からの回復能力が小型機ほど大きくないことを意味して

いる.例えば，前主主で扱った右主翼の半分が破損したような場合には，これを制御舵

面で補償することは不可能である.一方，第 2の特徴のために大型機では動作の遅い

制御器と速い制御様をサーボコントローラにおける同等な制御入力として用いること

ができない.特に，過渡状態の性ilj御で動作の遅い龍Ij御器を用いることは危険である.

実際，動作の遅い制御探によ って速い制御穏と同等の市Ij街I性能を発揮させようとする

と通常，高ゲインフィードパックを行うことになるが，動作速度や可動範囲が限られ

ているために，制御入力ではなく外乱になってしまうことが多い.しかしながら，遅

い制御器は大きなカやモーメントを発生できるιので，何らかの形でそれらを利用する

ことが望まれる .特に，大型機の場合は故障によって擾乱運動が大きくなるとそ れを

抑えることができなくなるので，故障発生後の初期の段階から対処することが重要で

ある.
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大型機においても，舵面の効きが変わるような故障であれば舵面のみで補償できる

場合が多い.少なくともトリム状態を保つことはできる.しかし，舵面が異常な角度

で固着すると，単に制御舵面として使えなくなるだけでなくトリム状態を壊す力やモ

ーメントが発生するため，これを抑えるためには他の舵でそれを打ち消す操舵を行わ

なければならない.そうするとその舵面を機体操縦のために自由に使用できる範囲は

狭くなり，操縦性を大きく劣化させることになる.さらに ，固着した舵の力やモーメ

ントが大きければ，他の舵でこれを抑えきれないかもしれない.伊lえば，昇降舵が固

着すれば，それが発生するピッチングモーメン1トを補助爽で補償することは難しいで

あろう.

以上のようなことを考慮して，本意では特に舵簡が固着した場合に ，それに対処す

る方法を示す .舵の固着はアクチュエータ系の異常やヒンジ部への着氷等によって発

生することがある . 例えば. 1977年4月のデルタ航空L-1011のインシデントでは雛陸

直後に左昇降舵が 19皮機首上げの位置で固着した.故障状態の表示はなかったが，

パイロットの的確な処置により航空機は無事着陸できている .パイロットは補助翼と



左右エンジン推力差で検・方向のトリムをとり，第 2エンジンの推力で機首下げのモ

ーメントを発生させた.また. 1977年5月，アメリカン航空のDC-10が離陸直後に墜落

した.同機は引き起こし速度に達したとき NO.1エンジンが脱落し，同時にスラットが

引っ込んでしまった.スラットのリトラクトは固着ではないがそれと似たような状況

を引き起とす.パイロットは異常に気づかず，適切な回復操作をとることができなか

った.あるいは. 1967年3月のウエストコース卜航空7レント・ '117'F-27の事故では，奨面

上のシャーベット状の雪が舵のヒンジ部に入り氷結した.その結果，舵が固着して制

御不能に陥り墜落した.このような事態に対処するために，以下では，水平安定板と

エンジン推力を用いて，舵函の固着によって生じるタ卜乱を打ち消す方法を示す .そし

て，計算機シミュレーションにより舵面が固着したBoeing74.7型機にその方法を適用

する.二通りの状況に対して行った計算結果を示す.一つは高高度で巡航中に昇降舵

あるいは方向舵が固着した場合である.そこでは本方法の有効性と限界が示されるで

あろう.もう一つは，着陸アプローチを行っている Boeing747型機において第 4エン

ジンが脱落，第 3エンジンが停止し，さらに補助爽がある舵角で固着した場合のシミ

ュレーションである . これは1992年10月4日.E1 A1航空の747-200Fがアムス テルダム

のスキポール空港近くで墜落した事故と似た状況を想定したものである このシミュ

レーシヨンでは，本'l;i:で提案する RFCSを用いていれば墜落は避けられたかもしれ

ないことが示されるであろう .

5. 2 航空機モデルの記述

航空機の運動方程式は基本的には第 3章，第 4f，Iで用いたものと同じである .ただ

し，データ入手の都合上，線形運動方程式から無次元パラメータを決定している.ま

た，エンジンが 4発であるので横・方向の運動方程式にも推力の項が入る .具体的に

は，次のようになる.
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i b C 15 ~ i i 0 i i企 Li (5.2-4) 

十 Pdy21 c Cm/ Iδ+  I C mT; I d T h - I 企M I (5.2-5) 

lbCn/J lcnT;J ldN j (5刊

以上の運動方程式と次の力学的関係により航空機の剛体運動が表される.

。=q cos世-r Sln世 (5.2-7) 

(5.2-8) 世=p+(qsinゆ+r cos世)tan e 

ここで. s(=sin-'(v/V))は横滑り角. V (=(U2+V2+W2) '/2)は対気速度である.

アクチュエータおよびエンジン動特性は一次遅れ系で近似できるとする.このとき.

状態方程式は (4.2-1)から(4..2-4.)式と同様に書ける .それらの式で xは同じである

がUは次のように変わる .

U=[Or"T.O".T.ThT]' 

ここで，

δfst=[8eIL， Oe1n， OeoLrδ eoR， a aiLt O ain， 0 aoL， 0 lloR，δrup，Orl1f'JT 

0" .=[δstL，Ostn]T 

T h = [T h ， . T h 2. T h 3. Th< ] T 

であり O f s t， a S 111'はそれぞれ動作の速い舵菌，遅い舵函である.それらの要素の

添え字は次のことを意味する. e:昇降舵.a:補助翼， r:方向舵. st:水平安定板，1: 

内側. 0 外側. L:左側.R:右側.up:上側. 1w:下側.例えば Oe i Lは左内側の昇降

舵の舵角である.また. Th，(i=1....4)は第 iエンジンの出力である . 市IJ御舵面の配

置については図 5-1を参照されたい.

Pdy等は以下のように定義される.

Pdy¥:::ρVS/2. Pdy2= P V2S/2 

CXI=Cxu sU+Cxw dW 

Cy!=CYV d.v 

C，，=C，" dU+C，. dw+(c/2)C"q 

C， ，=C， v 企v+(b/2)(C，，r+C， ，p) 

C1II1=Cmu企U+C..dw+(c/2u)C..w+(c/2)Cw，q 

C， ，=C，v dv+(b/2)(C"r+C"p) 

dU=U-Ut r， OV=V-Vt r， d.W=W-Wt r 

dO=O-Olr. dTh=Th-Thlr 

O=[Or"T.δs 1 .. T ] T 

添え字.tr'はトリム値であることを示す .Cx". C."等は無次元微係数(定数)である .

CXOr CyO， CZ01 Cmoはトリム点における無次元空気力，モーメントである . これらの

微係数は文献2-4の有次元微係数から求めたものである . 詳しくは付録A5. 1を参
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照されたい.

5. 3 遅い制御器によるフィードフォワード制御

(4.2-1)および(4.2-3)式を (3.2-1)式のように書いたとき，入力に関する項は次の

ように書ける.

B(X)U=B"，(X) 0 "，+B，，.(X) 0 ".+B'hTh (5.3-1) 

ここで， B" ，(X)ER8X'O，B".(X)ER8X'はXの関数を要素とする行列であり， B， h E 
R8X4は定数行列である .間着した舵面の舵角を 0，，そのノミナルの係数行列を B，， 

固着した舵函のノミナルのトリム位置からの変位を t;.o，とする. B，および t;.o，は既

知であるとする.このとき，水平安定板あるいはエンジンを用いて，固着した舵面に

よって引き起こされる外乱に対抗するためには，次式が満たされなければならない.

B，企o，+[B".(X)，B'h][ t;.o ".T， t;.ThT]'=O (5.3-2) 

ここで IIO S ] wおよび t;.T"はそれぞれ水平安定板舵角およびエンジン出力のノミナル

のトリム値からの修正最である. (5.3-2)式を[t;. 0 ， ， . T， t;. T h T] Tについて解くと ，

[t;.O.，.T， t;.ThT]T=ー[B".(X)，B'h]+B，t;.o， (5.3-3) 

となる .ここで J '+'は擬似逆行列(pseudoinverse matrix)を表す.

水平安定板舵角およびエンジン出力を (5.3-3)式に従って修正すれば，固着した舵

面による外乱を打ち消すことができる.しかし，左右のエンジンの推力差の使用は方

向舵が固着した場合のヨーイング運動の制御に限る.また ，推力差の大きさは最大推

力の一定の割合に拘lえる.これは次の理由による .

1 )エンジンは X軸方向の力と Z軸回りのモーメント以外には航空機運動に対し大き

な影響をもたない.

2 )速度が大きい場合あるいは固着した方向舵の角度が大きい場合は，故障によって

引き起こされたヨーイングモーメントを打ち消すには非常に大きな推力差を必要

とする.推力は速度制御にも用いられているので，過大な推力差を発生させるこ

とは，速度制御に怒影響を及ぼす .

(5.3-3)式は次のように書き換えられる .

B， (X)企 o，+B".(X)企 δs1 w= 0 

B， ，(X) t;.δ，，+B'h' t;.Th=O 

(5.3-4) 

(5.3-5) 

ここで ，B，，(X)ER'X'およびBth r E R1x
<¥はヨーイング運動に対する制御徴係数である.

0" は固着した方向舵の角度である まず ，(5.3-4)式からI.lO s 1...が次のように決定

される .

企 o"w=-Bs，.(X)+B，(X)t;.O， (5.3-6) 

次にt;.Th，=企T"，=-t;.Th3=-t;.Th4とすると (5.3-5)式は t;.Th Iについて解ける.即ち ，

守-

企Th，=一 (1/2)B，，(X)t;.0 "/(B，，，，(1， 1)+B，，，，(1， 2)) (5.3-7) 

となる . 企ThはTh'に，そしてd.0 S] yfはδsI w t rに加えられる .ここで， T h .はエンジ

ンに対するサーボコントローラの目標値であり， Th 
・+t;.Thが新しい目標値になる. 一

方， δs] w t rは遅い舵面(水平安定板)のノミナルのトリム角であり 8s 1 wt r+ 

d a s 1 wが新しい舵角 δs'.となる.ここで提案する RFCSのブロック線図を図 5-

2に示す .

この制御則に関して次の 2点に注意されたい.

第 1の点は， (5.3-6)式および(5.3-7)式においてノミナルのパラメータが使われて

いることである.これらの制御器は動作が遅いので，故障検出後直ちにステップ状に

操舵指令あるいはスロットル入力の指令を出さなければならない.そのためには，パ

ラメータ同定が完了するのを待たないで， ノミナルのパラメータを用いて制御入力を

決定する必要がある . ノミナルのパラメータを用いる別の理由として ，推定されたパ

ラメータは一般に真のパラメータではないことがある.本論文で提案した RFCSの

一つの特徴は同定誤差が収束すれば出力誤差も収束することであった.しかし ，同定

誤差が収束することは必ずしもパラメータが真個に収束することを意味しない.これ

に加えて，状態方程式を用いて計算されたトリム点はパラメータの値に非常に敏感な

ので，推定されたパラメ-?!を用いてトリム点における舵角を求めると不適切な値に

なる可能性が大きい.実際，シミュレーシ ョンでパラメータの推定値を用いてトリム

点を求めると物理的に不自然な値になるケースが多かった.

第 2の点は，方向舵が固着した場合に水平安定板と推力を独立に決定していること

である .独立に決定された入力を同時に用いるとヨーイング運動において互いに外乱

となるのではないかと恩われるかもしれない.しかし，水平安定板はほとんどヨーイ

ングモーメントを出すことができないので，推力によるヨーイング制御には影響しな

い.逆に， Boeing 747型機では推力はピッチングあるいはローリングモーメントをわ

ずかしか出すことができないので，水平安定板による制御にほとんど影響しない .従

って ，(5.3-6)式および(5.3-7)式によって入力を与えることには問題はない .

5. 4 シミュレーション

RFCSの性能を計算機シミュレーションにより調パる.信IJ御対象の航空機はBoe-

ing 747型機であり，状態方程式は 5.2節で与えられている.

5.4.1出力と一般入力の定義

制御目的は航空機を望まれるトリム状態で整定させることである.制御されるべき

出力を y=[u，α，e ，v，φ?と選び，目標出力をY・=[u・， α・， 8・， v，φ・]'とおく.目標

出力を次の時間関数で与える.

Y'(t)=Y・(∞)+ diag{exp(ー.5t)，exp(-t)，exp(ー.5t)，exp(ー.5t)，exp(ー.5t)} x 

(Y(O)-Y・(∞))



ここで， Y' (∞)は望まれるトリム点における出力ベクトルである Y' (t)は初期値Y(0) 

から定常値Y'(∞)へ漸近収束するように決められている.

一般入力を次のように定義する.

OG=[OGf"T，δcs¥wT，ThCTJT 
(5.4-1) 

マこで OGfSt.=[O hl， O h2， 0 a，δ，J'， OG'I.=[O，'<I， O"dfJ'，ThG=[Th<I，Thdf]に

である :5GHhScuw，ThGはそれぞれ δ…δ…Th刊する一般入力である

それらは次のように入力分配行列により実際の入力と関係づけられる .

8 rst=Prst a Cfst 

O s!w=PslwOcslW 

Th=PthThG 

ここで，入力分配行列を次のように与える.

.5236 .2618 .2618 .0 

.5236 .2618 -.2618 .0 

.5236 .5236 . 5236 . 0 

.5236 .5236 -.5236 .0 

P fst= I .2618 .5236 . 5236 . 0 

.2618 .5236 -.5236 .0 

.2618 .2618 .2618 .0 

.2618 .2618 -.2618 .0 

.0 .0 .0 .5236 

.0 .0 .0 .5236 

P slぺ::〕

Pthi::) 1 -1 

1 -1 

(5.4-2) 

(5.4-3) 

(5.4-4) 

入力分配行列の与え方から分かるように oh 1とoh 2はピッチング運動 O.はロー

リング運動 0，はヨーイング運動を制御する入力に対応する・ 同様に， δSlclはピ

ジチング運動， δsl d fはローリング運動を制御する入力に対応する ・推力については，

T"r Iが速度の制御入力， T h d rが左右エンジンの推力差によるヨーイング運動の制御入

ぷなる O G f s lとThc:Iはそれぞれ(4.3-10);ttおよび (4シω式により与えられる

そして ，それらに対する指令入力は (4.4-10)式および (4.4-13)式により与えられる.

また， Thdf(=企Th')は(5.3-7)式から決定される .

5.4.2シミュレーシヨン#1 (高高度，水平飛行の場合)

飛行条件は高度6080(m)，飛行速度は205(m/sec)(Mach. 65)である(文献2-4のF/
c # 6)・ノミナルのトリム点では， α=2.5(deg) ， e =2・5(deg)，Th=1.56X10'(N)， 

0"し=0" R=. 5(deg)である .他の舵面の舵角はO(deg)とする・ トリム点における推

力および無次元係数の推算は付録 A5・ 2を参照されたい・さらに，以下の条件を与

える .

胃-

時定数 動作の速い舵面:.1(sec) 

水平安定板 : 2(sec) 

エンジン : 5(sec) 

入力制限 iliIJf'乍の速い舵函::t 30 (deg) 

水平安定板 : :t 20 (deg) 

エンジン O~五 T h i壬7.1X10'(N)(各エンジン)

ー2X10 ‘~ .dTh i ~玉 2X 10‘(N) (左右エンジンの推力差)

サンプリング周期

アクチュエータ入力:.02(sec) 

エンジン入力 ・l(sec)

パラメータ同定 : .05 (sec) 

制御パラメータ更新・ .05(sec) 

初期条件:X(0)=[210，.1，0，.1，1，0，0，.1]T (w(O)の代わりに α(0)を示している)

故障としては次の 4つの場合を考える .

故障A 右内側の昇降舵と左右の外側の昇降舵が.3(rad)で固着する.

故障 A' 故障Aに加えて，左の水平安定板の効きが 60%になる .

故障B 上側の方向舵がー.2(rad)で固着し，下側の方向舵の効きが 50%になる .

故障 B' 故障Bにおいて，下側の方向舵の効きが 0%になる .

表 5-1にまとめられた 7つのケースのシミュレーション結果を示す.

シミュレーション結果

ケース 1(水平安定板を用いなかった場合 故障A)

このケースでは，飛行制御系は速い舵面のみを用いて再構成されている .遅い舵面

である水平安定板はノミナルのトリム値の舵角をとっている.図 5-3に結果が示さ

れている.航空機はロール角が 180度にも達し， 6 0皮から 70度のピッチ角で急

降下している.そして，制御不能に陥り故障発生後約 40秒で墜落している .ロール

角の図で出力の目標値が 23秒で突然変化しているが，これは|世(t)一世・(∞)I < 
1 8 0 (deg)となるようにゆ・(∞)を修正しているからである.

ケース 2 (水平安定板を用いた場合.故障A)

これに対し，図 5-4a及び bの結果は本章で提案した方法で水平安定板を駆動し

た場合のものである.左右の水平安定板はそれぞれ 4.24(deg) ， -4.35(deg)だけノミ

ナルの舵角から動かされている.このように水平安定板の角度を修正することにより

約 30秒で水平定常飛行が回復できていることが分かる.図 5-4bの推力応答では

実線と点線が重なっている.これはケース 2では左右のエンジンの推力差を利用して

いないので 4基のエンジンが同じ推力を発生しているからである.図 5-5 b，図 5



6 bも同様である.

ケース 3 (水平安定板を用いた場合:故障A' ) 

(5.3-6)式および(5.3-7)式の制御則ではノミナルのパラメータを用いている.それ

らが故障により変化した場合に ，情u街l性能にどのような影響を 与えるかを調ペるため

にこのケースのシミュレーションを行った.図 5-5 a， bにその結果が示されてい

る.出力の応答はケース 2に比パて多少惑くなっているものの，約 60秒で水平定常

飛行に戻っている.水平安定板はケース 2と同じ角度をとっているが，水平安定板の

t，(}Jきが 60%になっているので，正確にはその舵角では昇降舵の固着による外乱を打

ち消すことはできない.それにもかかわらず，良好に制御できているのは，不正確な

パラメータを用いたことによる影響が速い舵面に対する制御貝IJのパラメータ調整によ

り補償されているためと考えられる.

ケース 4及びケース 5 (水平安定板/エンジン推力差を用いた場合 故障 B)

ケース 4では方向舵の固着に対抗するために水平安定板のみが用いられているが，

ケース 5では水平安定板と左右エンジンの推力差の両方が用いられている.図 5-6 

a， bおよび図 5-7a， bの結果から分かるように ，どちらの場合でも水平飛行が

回復されている.しかし，ケース 4の出力の収束速度はケース 5よりも遅い.さらに，

ケース 4では横滑り角が O度に収束して いないが，ケース 5では O皮に収束している.

そして，ケース 5の市u御舵面の舵角はケース 4よりも定常状態で小さい.このことは

ケース 5の方が故障補償後により多くの制御パワー，従って ，より高い操縦性が残さ

れていることを意味する .故障Bでは固着した舵角が大きいので， (5.3-7)式で要求

される推力差が制限値ー2X10'(N)をこえる . しかしながら，ケース 4， 5の結果は，

エンジン推力差で方向舵の固着によって発生するヨーイングモーメントの一部を打ち

消すことにより，故障補償における他の舵面の負担が軽くなることを示している .

ケース 6 (方向舵が全く効かない場合・故障 B' ) 

上の 2ケース(故障 B) て，7)(平飛行が回復できているのは，下側の方向舵が 50%

の効きしかないけれども利用可能であることによる.これに対し，故障害 B' では下側

方向舵の効きが 0%である.つまり，全く利用できない.従って，エンジン推力差以

外には故障によって引き起こされるヨーイングモーメントを打ち消す方法はない.し

かも，推力差はモーメントの一部を打ち消すのみである.図に，上側方向舵ー.2(rad)

の固着によるヨーイングモーメントを完全に打ち消すために必要な推力変化企Thlは

7. 757X 10' (N)である.各エンジンの推力の上限は7.1X10'(N)であるからこの推力変

化を与えることは不可能である.実際，図 5-8は航空機が制御不能に陥り，故障発

生後約 47秒で墜落することを示している.このように (5.3-6)および (5.3-7)式で与

えられる制御則では航空機の安全は回復できない.

ケース 7 (水平安定板の発見的操舵による補償:故障 B' ) 

故障 B' を補償する方法がないわけではない.ケース 7ではそれを示す.航空機の

動特性を考えると，まず，固着した方向舵は正のヨーイングモーメントと負のローリ

ングモーメントを発生する.しかし，ヨーイングモーメントによって引き起こされた
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ヨーイング運動は大きな正のローリング運動を発生させる.これは正のヨーイングに

よって生じた左右の主爽の揚力差による .その結果，航空機は大きく右にロールする

ことになる. ところで， (5.3-6)式の制御貝uは主に方向舵の固着によって生じる負の

ローリングモーメントを打ち消すように水平安定板の舵角を与える.これは水平安定

板が大きなヨーイングモーメントを発生することができないからである.しかし，実

際にはヨーイングによって引き起こされるロール運動が航空機を不安定化する.従っ

て，そのローリングを止めるように水平安定板舵角を与えれば，航空機運動が発散す

るのを抑えられる可能性がある.ここでは，左右の水平安定板をそれぞれ 11.46 (deg) 

及び11.46(deg)だけ駆動する .この舵角は適当に与えたものである.図 5-9a， b 

から分かるように，航空機運動は整定していないが水平飛行を維持しており，ケース

6のように墜落することはない

ケース 8 (トリム点の修正による応答の改善・故障 B' ) 

ケース 7では横滑り角は約一3度に収束し Oには収束しない.また，ロール角も収

束していない.これは与えられたトリム点で航空機を整定させることが故障のために

難しくなっているからであると考えられる.本来， トリム点は生じた故障に応じて変

えられるのが望ましい .そこで，ケース 8では横滑り角とロール角の定常状態におけ

る目標値を次の点を考慮して適当な値に変えてみる.舵函を使わないで固着した方向

舵が発生する力を打ち消すには垂直属爽が発生する揚力を利用することが考えられる .

しかし，垂直尾翼は角度を変えることができないので，垂直尾爽で揚力を発生するに

は機体の姿勢を変えるしかない.上倶.IJ方向舵は負の舵角をとっているので，垂直尾翼

で右向きの力を発生すればよい .そのためには， s < 0，ゆ く Oの姿勢をとればよい

ことが予想できる .ここでは， s'(t)=一.06とφ・(∞)=一.2(rad)とする. このように

トリム点を修正することにより，図 5-10a， bに示されているように，ノミナル

のトリム点の場合に比べて出力の過渡応答は良好であり，全て目標値に収束する .

5.4.3シミュレーション#2 (着陸アプローチの場合)

El Al航空Boeing747-200Fの事故の概要は次の通りである.まず，離陸してから 7

分後に第 3エンジンの火災，続いて第 4エンジンの異常・が発生している .同機はスキ

ポール空港に戻ろうとしたがそのときの高度が5000ft(1524m)と高かったので， 旋回

しながら高度を下げた.しかし，その途中でコースを逸れアパートに墜落した.コー

スを逸れたとき機長はフラップの異常を通報している(図 5-1 1参照，文献5-1). 

以下では，この事故と似た状況を想定し提案する RFCSの有効性を示す.

飛行条件は高度500(m)，飛行速度は85(m/sec)(Mach. 25)である(文献2-4のF/C

# 2) .飛行経路角はー3(deg)とする.ノミナルのトリム点では， α=5.7(deg)， e = 
2.7(deg)， Thl(X4)=.986X10'(N)， a"L=δ ，t .=-2.1 (deg)である.他の舵面の舵角

はO(deg)とする. トリム点における推力および無次元係数の推算は付録 A 5. 2を参

照されたい.

初期条件:X(0)=[80， .1， 0，.05，5，0，0，.2]' (w(O)の代わりに α(0)を示している)



故障としては次の 2つの場合を考える.

故障C 第 3エンジン停止，第 4エンジン脱落.右側の内側および外側の補助翼が

.3(rad)で固着する.

故障C' ::第 3エンジン停止，第 4エンジン脱落.

EI AI機のフラップの異常は補助翼の固着として模擬されている. 第 4エンジン脱落

による慣性モーメント，慣性乗積等の変化は付録 A5. 3を参照されたい .表 5-2 

にまとめられた 3つのケースについてシミュレーションを行う.

シミュレーション結果

ケース 9は故障Cにおいて水平安定板を用いなかった場合である.表 5-2の「推

力制御」は推力による速度制御のことであり，左右エンジンの推力差による制御のこ

とではない・図 5-1 2カら分かるように ，水平安定板を用いないとロール角は 60 

皮にも達し，速度，ピッチ角，迎角も全く制御できていない.航空機は故障発生後約

1 0秒から急に高度を下げ，約 22秒後に墜落している.ケース 10は同じ故障で水

平安定板を用いた場合である.図 5-13a， bに結果が示されている・いずれの出

力もほぼ目標値に収束し ，航空機は経路角一 3度の飛行を回復している.ただし，初

期擾乱のため高度は目標高度より 75mほど下になっている ケース 11は補助爽三

国着がなかった場合である ・水平安定板を用いず，推力告1)御も行っていない .この両

度では抵抗最小速度は122(m/sec)(=.36Mach)と計算され，初期状態はバックサイド

領践にある・しかし，図 5-1 4に示されているように，水平安定板を用いず推力制

御も行わないにもカかわらず，航空機は危険な状態に陥つてはいない・このことは，

第 3エンジンの停止あるいは第 4エンジンの脱落は飛行制御にとって重大な障害では

九く，補助翼の固着が大きな事故原因となっていることを意味する.逆に，故障を有fi

占契の固着のみとした場合には水平安定板による市Ij御を行わなければ墜落す手乙とど

り Fユレーションにより確かめられている .従って， El AI機の場合もエンシンの奴

ーはなくフラップの異常により制御不能になり墜落に至ったのではないかと考えら

れる.実際，図 5-1 1から分かるように，エンジンのトラブルの後も問機は順調に

アプローチを続けている .以上の結果を見ると，事故機でもこの RFCSのように水

平安定板を用いた制御を行っていれば，直線飛行は維持できたかもしれない .
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舵面だけでは補償できない飲障も，水平安定板あるいは左右のエンジンの推力差を用

いた制御を加えることにより補償できるようになることが示された.

しかし，遅い制御器の操舵に関して次のような問題点も明らかになった .第 1の点

は， 乙こで提案した制御貝1)が固着した舵面によって生じる外乱を直接打ち消そうとす

るため，それが十分にできない場合は故障を補償できないことである.例えば，シミ

ュレーションで示したように，方向舵の固着によるヨーイングモーメントは水平安定

板では打ち消せない.そのためヨーイングが引き起こすローリングを止めることがで

きない.この場合には固着した方向舵がっくり出すローリングモーメントを打ち消す

のではなく，ヨーイングが引き起こすローリングモーメントを打ち消すように水平安

定板を駆動するのが有効であった .本論文では物理的考察から制御入力を決めたが，

今後は，舵面の固着が直接発生する力やモーメントを打ち消せない場合にはそれが引

き起こす 2次的な影響を除くような一般的な制御IIIJの開発が求められる .シミュレー

ションで得られたもう一つの重要な事笑は，望ましいトリム点の与え方が故障回復の

可能性や応答特性に大きな影響を与えることである . シミュレーションでは故障状況

の考察をもとに望ましいトリム点を試行錯誤的に決めたが，それを合理的かっ一般的

に決定できる方法が望まれる .

最後に，より現実的な計算例としてスキポール空港の近くで起きた事故と似た状況

のシミュレーションを行った .そこでも .本章で提案した RFCSの有効性が確かめ

られた.そして，この RFCSを用いれば，少なくともアパートに激突するような事

故は防げたのではないかと考えられる.
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6 .結論

本論文では，航空機に故障が生じた場合に制御系を再構成することにより自動的に

飛行の安全を回復する方法を 示 した.こうした方法は再構成可能な飛行制御系 (Re-

structurable Flight Control System; RFCS)と呼ばれる .この方法の主な特徴は次

の 3点である.第 1に基本となる制御系がフィードバック線形化法と呼ばれる非線形

市iJ御手法に基づいている 点が挙げられる.これにより故障が引き起こす航空機運動の

非線形性に対処できる.第 2点は故障の同定が仮説検定法に基づく方法ではなく， 6 

自由度非線形運動方程式のパラメータを同定することにより行われることである. JlIJ 

ち，適応型の告1)御系になっている.これにより，故障のタイプや数をあらかじめ仮定

する必要がなく，故障の影響が運動方程式のパラメータに現れるものであればどんな

故障にも原理的には対処できる.第 3の特徴として，パラメータ同定及び制御則の決

定において 一般入力を用いている点がある.パラメータ同定あるいは制御則の計算で

用いられる入力数を実際の入力数より減らす乙とができ，計算益が減少する .従って ，

計算機への負担を小さくできる. R F C Sでは機能的冗長性を生かすために，通常の

飛行制御系の入力よりも多くの1M御器を独立な入力として扱うことになるが，一般入

力を用いれば制御系設計において入力数の増加を抑えることができる.

このような特徴をもっ RFCSの基本的構成を検討し，次に実装におけるディジタ

ル計算機の使用を考慮して制御則を離散l時間型のものに改良した.計算機シミュレー

ションでは，想定された様々なタイプの故障に対してこの RFCSを適用し ，その有

効性が確かめられた.例えば，布主翼の半分が破損した例では，過渡的にロール角が

150度にも達する大きな運動を伴いながらも，水平飛行を回復できた . これは制御

系が航空機運動の非線形性を考慮していることによる.実際，線形の RFCSでは補

償できなかった.また，ほとんどの計算例では，舵函の効きの変化や舵の固着，エン

ジンの停止など複数の同時故障を扱ったが，適応型の制御系になっているので個々の

故障のタイプや数等を同定することなくそれらの故障を補償できた .さらに， 一般入

力を使用することにより， Boeing 747型機の場合は， 1 6個の実際の制御器を 8個の

一般入力に滅少でき，同定に必要なパラメータ数を減らすことができた .

以下では木研究で得られた主な成果についてもう少し詳しく述べる.

序論に続き，第 2iまでは祐1)御器の機能的冗長性を生かした典型的な例を示すために，

垂直尾翼と操舵系に重大な故障が生じた Boeing747型機の安定化制御を行った .シミ

ュレーションでは，左右の契のエンジンの推力差を用いてヨーイングモーメントを発

生することにより，方向舵あるいは垂直尾翼の失われた機能を補償し ，機体運動を安

定化できることを示した .ただし，そこで用いられた航空機モデルおよび制御則は線

形のものであった.従って，この結果から直ちに推力制御の有効性を結論づけること

はできないが，この例のような重大な故障が生じた場合でも ，残された制御器をうま

く使えば，状況を改善できる可能性があることが篠かめられた.

第 3'1まからは，本研究の主題であるフィードバック線形化法による RFCSについ
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て記述した.まず第 3:J;iでは，この手法の基本的な構成を検討した.アクチュエータ

動特性を考慮するために仮想アクチュエータを導入し，また，入力飽和にともなう 一

般入力の修正法も示した.さらに，市Ij御系設計の複雑化を避けるためにピッチ角速度，

ロール角速度に適当な目標値を与えて制御することにより ，ピッチ角，ロール角を間

接的に制御する方法を示した.計算機シミュレーションは， 6自由度非線形運動方程

式で記述された小型航空機のモデルを制御対象として行われた.その結果，この RF

CSは舵簡の効きが変わったり舵が固着したりする故障を補償でき，飛行の安全を回

復する上で有効であることが礁かめられた.しかしながら，この設計法では制御則は

連続時間型であるため，実装においてディジタル計算機を用いることができない.ま

た，間接的にピッチ角およびロール角を制御するという方法は航空機運動の非線形性

が強くなると問題があった.

これらの点を解決するために，第 4章では，直接ピッチ角，ロール角をフィードパ

ック線形化法で制御する方法に改善した.そこでは，航空機とエンジン，アクチュエ

ータ系を分離し，前者に対してフィードパック線形化法を適用してエンジン出力及び

操舵角の制御則を求め，それを目標値として後者に対しディジタル・サーボコントロ

ーラを機成した.エンジン，アクチュエータ系に対するディジタル ・サーボコントロ

ーラの設計では，高周波入力の発生を抑えるために周波数依存型の最適レギユレータ

を用いた.また，パックサイド領域での飛行時に故障が発生した場合を考慮して，エ

ンジン推力による速度制御の機能を付加した.計算機シミュレーションは第 3~ と同

じ航空機モデルを用いて行われた.そこでは，舵の効きが変化したり舵が固着したり

した場合における故障回復性能とともに，パックサイド飛行時にそのような故障が発

生した場合の推力制御の効果が調パられた.そのハイライトは右主翼の半分が破損す

るという機体の固有動特性に関する重大な故障が発生した場合にも，水平飛行を回復

できたことである.勿論，回復するためには制御器に十分な能力が残っていることが

前提である.計算例では主に RFCSによる制御が成功した場合を示したが，制御器

の能力を越えた故障では当然回復できない場合もある .第 4:J;iではその他に，一般入

力や入力分配行列の選び方が制御l性能に及ぼす影響について検討し，それらが実際に

かなり大きな影響をもつことが分かった.そして，一般入力は仮想的な入力ではある

が物理的な意味を考えて決めることが重要であるという知見を得た.特に，航空機の

場合少なくとも縦，横.方向の運動を制御する舵(例えば，昇降舵，補助翼，方向舵)

に対応するように一般入力の数と入力分配行列を与えることが望ましいという者針を

得た.また，シミュレーションでは線形制御則との比較も行った.その結果，比較的

線形性が強い場合には線形制御則でも制御可能であるが， トリム点からの変動が大き

くなり非線形性が顕著になってくると ，非線形ffiiJ御則でなければ制御できなく右るこ

とが確かめられた.

第 5'1¥iでは， R F C Sを大型旅客機に適用する問題を考えた.そこでは，小歪機と

は異なる大型機の特徴を考慮し，市IJ御舵函が固着した場合に ，通常，迎角や姿勢の制

御には用いられない水平安定板や両翼のエンジンの推力差を利用して故障を補償する

方法を示した. Boeing 747型機を制御対象として計算機シミュレーションを行った.

故障としては昇降舵や方向舵の固着に加えて ，一部の舵の効きが低下する状況を想定
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した.その結果，制御舵面のみを用いた場合には故障を補償できないが，水平安定板

やエンジンによる制御もともに用いれば航空機の安全を回復できることが示された.

しかし，この方法の限界も明らかになった.まず，舵面の固着によって発生される力

やモーメントを水平安定板などで打ち消せない場合にはそれを補償するこ とが難しい

点である.しかし，その故障が航空機動特性を介して 2次的に引き起こす影響を考え

ると，水平安定板などである程度補償できる場合があることがシミュレーシヨンによ

り確かめられた.ただし，それが可能な水平安定板等に対する制御則の一般的な決定

法は得られていない .次に，シミュレーシヨンでは，故障回復後の望ましいトリム点

の与え方が過渡応答特性やさらには故障回復の可能性に大きな影響をもつことが示さ

れた.しかし，この問題についても，故障に応じて適切なトリム点を与える一般的な

方法は得られていない.他方， lllJの計算例として，より現実的なケースを扱った.そ

れはスキポール空港の近くでBoeing747型機が実際に墜落した事故例をもとに，それ

と似た状況を想定してシミュレーションを行ったものである.そこで得られたのは，

事故原因に関する若干の考察とともに，提案した RFCSを用いれば少なくともアパ

ートに激突するという大惨事は避けられたかもしれないという推測である .

最後に，本論文で提案した RFCSの問題点と今後の課題について触れておく .

まず，本 RFCS特有の問題として，パラメータ同定機構を含めた制御l系全体が大

規模で複雑な点が挙げられる.このため，パラメータ同定や制御入力の決定において

多くの計算が要求される.それ故，装置化の際には高速の計算機が必聖書になる .第 2

の問題は，実際の入力が飽和した場合に一般入力を修正しなければならないが，それ

によって故障後の航空機がもっているコントロールパワーを十分に利用できなくなる

場合があることである.これはパラメータ同定において一般入力と実際の入力の矛盾

を除くた肢に入力を一様に減少させることが原因であった .一方，提案した RFCS

のような適応型のflilJ御系における一般的な問題として，一般にロバスト性に欠けると

いうことが指摘されている.即ち，航空機やアクチユエータ動特性のモデル誤差，観

nllJノイズ，外乱などに対してロバスト性が小さく，これらの誤差やノイズ，タト乱が存

在すると f¥IJ御性能が大きく低下する可抱性があると言われている .そ の他に，本論文

では.センサーの故障やノイズの影響などは考慮しなかったが，それらは鵠Ij御器の故

障と同様に RFCSの設計において必ず考えなければならない問題である.また，上

で述パたように望ましいトリム点の選び方は RFCSの構成法にかかわらず重要な問

題である.

以上旬ような問題は今後改善する必要があるものの ，本論文で示したシミュレーシ

ヨン結果は提案した RFCSがかなり広い範囲の故障を補償できることを示している .

しかし者がら， R F C S設計の最終的目的は単に緊急制御としてのトリム飛行の回復

だけで企く，理想としては安全な帰還までを保証できることであってほしい.その際，

帰還ま?を考慮した RFCS全体は他の制御手法や同定手法と組み合わせた復合的な

システ与になるであろう .そして，ここで提案した RFCSはその一部として将来採

用され尋る有力な候補になると考えられる.
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第 2章

A 2. 1 垂直尾翼揚力傾斜推定のための風洞実験

垂直尾翼が破損した場合の安定微係数を推算するためには，垂直尾翼の揚力傾斜が

必要である.それを得るために煙風洞による実験を行った.

A2. l. 1 方法

文献A2.1-1による近似測定法を用いる .実験方法は以下の通りである(図 A2. 1 

-1参照) . 

①翼型を二次元煙風洞の中央に図のように設置する.

②図のように座標軸を取り， X=-nC (nは整数) ， Y=  0を通る流線の X=ーC

のY座標 Y，を測定する. (風庄中心位置が C/4にあるとする. ) 

③風圧中心位置が C/4からずれるときは，流線が最大高さになる点の X座標 X，=

s Cを測定する.

④②および③をいくつかの αについて行う .

⑤以上で得られたデータから次式を用いて C，を計算する .

Y，/C 
C， =4π 

G(sC，Y，) 
(A2.1-1) 

i sinh(n+s)C i . ~sinh 2(I+s)C+s in2y ， )' /2 i G (s C， Y ，) = ln 1 -_.... ，.. -， - 1-ln 1'" •.... ，--'" _... . " 1 
l. cosh(n+s)C+l) ... l cosh(l+s)C+cosY， J 

⑤ C1 α 曲線を拾き揚力傾斜を求める (A2.1-2)

A2. l. 2 実験結果

実型・対称契(契弦長 C= 1 50 mm，翼圧比 (t/C)." =10%) 

煙風洞の高さ h= 8 7 0 mm，風速 U= 4 m/  s e c， n = 6 とする.

次の 3通りの場合について測定を行った .

i)正常な翼型の場合

i i)前縁から 1/3 (前桁より前)の部分を取り去った場合

i i i)後縁から 1/3 (後ろ桁より後ろ)の部分を取り去った場合

測定結果を図 A2.1-2に示す.図の記号(・:i)， 0: i i)，ム:i i i))は測定値

をプロットしたものである .測定値からのずれができるだけ小さくなるように直線を

引く.ここでは，最小自乗法を用いで近似した.その直線の傾きを揚力傾斜とする.

これにより揚力傾斜は次のように得られた.

i)5. 1 (=C1C<o) 
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i i) 3. 1 = O. 6 1 C )0<0 ;α < 1 5 deg 

1. 5 = O. 2 9 C )0<0 ;α > 1 5 deg 

iii)5. 7=l. 1C)0<0 

文献2-4のデータから逆算した揚力傾斜は i)の場合，

C)ι ー-CypCS/ Sf) =-(-0.888)X(5.5X10')/995=4.91 

となり，実験{直にかなり近い.

なお，本実験における測定条件とシミュレーシヨンで用いたの飛行条件は表 A2. 

1 - 1の通りである.

表 A2.1-1 測定条件とシミュレーションにおける飛行条件

実 験 シミュレーション

高度 h (m) 。 608 0 

気温 T (K) 228 249 

粘性係数 μ(kg/ms) l. 78X10-5 l. 5日X1 0-5 

大気密度 p (kg/m') l. 23 O. 6 6 0 

動粘性係数 ν(μ / p) 1. 4 5 X 1 0-5 2. 4 1 X 1 0-5 

代表長(翼弦長)C (m) O. 1 5 8. 6 6 

流速(対気速度) U (m/ s) 4. 0 205 

レイノルズ数 R (UC/ν) 4.14X10' 7.37X10' 

参考文献

A2.1-1:山名正夫 r二次元煙風洞による断面揚力係数の近似測定J， 

航空学会誌，第 13巻，第 14 1号， pp.321.326， 1965. 
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A 2. 2 微係数の推算

A2. 2. 1 垂直尾翼の形状によ って変化する安定微係数の推算

i) 縦運動に関する微係数

垂直尾翼の破損により無次元微係数は変化しないが，質量，慣性モーメント，↑貫

性乗積が変化するため，有次元微係数は変わる .

i i)横・方向運動に関する微係数

無次元微係数の推算式から垂直尾翼形状の関数にな っている微係数だけを修正す

ればよい.正常な機体における値Cjj'(i=y，n，l;j=s，r， 15 ，)から推算式(文献2-1)

を用いて形状変化を考慮した微係数を求める.以下で用いる主な記号は次の 通りで

ある . (図 A2.2-1参照)

a f i n 垂直尾翼揚力傾斜， S，垂直尾翼函積

1， .!!垂直尾爽空力中心から重心位置までの x軸方向の距離

S 主翼面積， b :主翼爽幅 c 主翼平均空力爽弦長， λ:主翼テーパ比，

V fus・:胴体容積 Vfln・垂直尾翼容積= (l，S，/bS) ， 

Z fr .垂直尾翼空力中心と x軸との距離，

Z fo .方向舵空力中心と x軸との距離(Z fo":上側方向舵 Z f5 "下側方向舵) ， 

Z f 垂直尾翼面積重心と x軸との距離("， Z fr) とする.

u サイドウォシュ角 (sidewashang)e) 

S，' ， 1，'等の r' Jは形状変化後の値を表す.また，矢印→の左は推算式の定義，

右はそれをもとにした形状変化後の推算式である.

① C y s 

② C ns 

S， ::lu 
C ys 一千 af in ( 1 寸) → S .I..LlI d fj 

c'=c¥EL C1 
yas  f i 

C ns 

(c ，=a，，" /af'") 

*日σ 本 c * S~' 
=Vfinafin (1ーニ主一)ー 2V f". - C τ十[in a fin ¥ 1 - as ) -c. V fus b V ys S二

* *口 S~ k' * c 

(A2.2-1) 

→ C n~ = (C nB + 2 V fu只ーニ) 二ム」 C1-2Vfusτ 
IU~ b S f今 M

(A2.2-2) 

③C yr 

Cyr= ;L  afln(24+??) → 
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~ 

垂直尾翼の平均~力爽弦長を C f I n ，垂直尾翼空力中心から x勅までの距離を Z ， 

とする 1，は正常'な機体 1 は損傷した機体の慣性モーメ ントある いは慣性乗積

を表す.また 1i f j nはそれらの垂直尾翼の寄与を表す (i=x， y， z， xz) 

k" k" k 3， k <はそれぞれ垂直尾翼損傷による 1f， C r j n， Z f， W rの変化率=

(損傷後/損傷前)を表す.

C lr=土己とλCr+ 日r至上 a f';~( 2手十三子)
6 1 +λ l.o b S ~ム U b d r 

* 1 1 + 3λz  ~_ S ~ 1，.' 1 1 + 3λ 門

Clr=(Clr-sて訂 CL) z住吉す c1 +τtr 

④C lr 

① 1 z 
(A2.2-4) 

(A2.2-11) I山 = (k 1今+士 k z c J K F f

* * 1 z = 1 z一1zfin+ 1 zfin 
C __=一一一一 (Co) 1M  v;日 fin( 2丘+旦主ー)1 1 + 3λ 

6 1 +λU  
/ W 1 ng . Il n -Il n' - b d r 

⑤ C nr 

(A2.2-12) 

C nr= 2問2CMmTC1l}+c:r ② 1 y 

(A2.2-5) 

(A2.2-13) Iyfin= {(k1今+士 K2Cfln)2+(K3Zf)2}kFf

' 本 *

1 .. = 1.. -1 ..f';" + 1 ..c y - ~y --~ yfin ' ~yf 

(A2.2-6) c J =cf昌子
• . u f 

一一歩Cyo， =字 (C川 ln

⑥ C yo， 

(A2. 2-14) 

③ 1 X (A2.2-7) * z~ .， S 1 
C lo， = qo，ペ芯7C lo， =子ド (CLo)fin

⑦ C lo， 

n
 

F
守

A

'

ム

w
，

d
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・
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A
 

2
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+
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-
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ム

'

a

+
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T
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A

 

η
A
V
 

T
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は

一

=

*
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m

=
 

'内
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A

'

V

A

V

A

 

T

-

T

ム

(A2.2-15) 

(A2.2-16) 

(A2.2-17) I山 = (k 1今+tkzc川 k3zfk4Wf

'本本

1 .._= 1 .._-1 .._ç;~+ I..，c xz • xz • xzllfi' • XZl1n (A2.2-18) 

o r) 5且 ・r， P. L i ' N iの推算(i = s， A2.2.3 

(A2.2-9) 

-

』』
eo 

n令
A

q
u
 

L i t N j' は垂直尾翼破損により熊次元微係数が変わる場合と変わらない場合に

分けて考えなければならない.

正常な機体の徴係数 Li' Ni， Li， Ni， 

(A2.2-19) 

* S ~ 1，け
C no， = ~ó ，す7Z

③ Cno， 

④ 1 xz 

(A2.2-8) 

⑥，⑦，③で上側方向舵，下側方向舵の面積をそれぞれ SrUr S r Iとすると ，上側ま

たは下側の一方が破損した場合は

S _; 
C _ • __:::__r1 

no， S ru + S r 1 

u) とする.また ， これとともに Zfoも Zfo u' 

C no， 

C li' Cni 

綴れた機体の微係数 q，N!， q' ， N!' ， CL， C~i 

とする.次の関係に注意すると垂直尾爽損後の微係数が以下のように求められる .

[ ~:: J =土 〔lL1(Li) 
N，') G lH， 1 )lN， ) 

ここで，G=1-H，H2， H，=I口 /1" H2=I，，/I，である .

一一歩

CHar =-v;iI1(CLL)fln 

ここでは

(A2.2-10) 

n j = 1， 

A2. 2. 2 慣性モーメント，慣性乗積の推算

尾翼重量は全保i1量産の1. 5-3. 5%と言われており(文献A2.2-1). 

2. 5 %とする .このとき ，垂直尾翼重量W，は

S c 2. 5 
Wc=W 一一一」一一 一一一一

1 Sf+St 100 

S，は水平尾翼面積， W は全保i重量である .

1 • ( i = y， 

変える .
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d .'一 ρUo8 b' 
一 一

回 41 " 

d，'=ρUo' 8 b -
ー 21 " 

A2.2.4 推力に関する微係数の推算

図 2. 2 -2は機体に作用する推力，主翼空力中心 (WA C) ，尾翼空力中心 (T

A C) を示している.各翼は後退角をもっテーパ翼として幾何学的に空力中心を求め

ている.片翼の 2基のエンジンは同じ推力を出すものとし，その合力がそれぞれのエ

ンジンの推カの作用点の中間に作用するものとする .

有次元微係数の定義より

N 1 2 N X lax  - 一一一企O， 1 a( d. 0 l)' .n.企Ol m a(d.o，) 

である.片仮rJの推力の合力 TRの作用線と x軸との距離を 1.とする NTR=l.XTR

(添字TRは左右エンジンの推力差企 δtの寄与を表す)に注意すると次式を得る.

i)破損により無次元微係数が変わる場合 (i=r， 0，) 

C 11， C n Iがそれぞれ C11.， C nl • に変化したとすると ， L" N，はそれぞれ

L，'=dx'C，，'， N，'=d，'Co" になる.ここで，

ここで，G'=l-H，'Hど， H，'=1x，'/1x，H，'=1x，'/1.である 1x 

1 z ， 1 x z は破損後の{貫性モーメント及び↑貫性乗積である.

i i)破損により無次元微係数が変わらない場合 (i=p， 0.) 

有次元微係数で質量，慣性モーメント，慣性乗積のみが変わる場合である.

C 11， C 0'は変化しないので， L" N，がそれぞれ L，'=dx'CII，N，・=

ρUo 8 b' 
1 = r のとき d，'=一一一一一一

4 1 x' 

p Uo' 8 b 
i = 0 ，のとき d，'=一一一一一一

2 1 x' 

〔i:::〕=古 (;211)〔;::〕

dz'Cniになる.ここで，

dx'=k，dx， d，'=kod. 

k，=1x/1x， ko=1./I. 

p Uo 8 b' 
i=p のとき dx =一一一一τ一

4 1 x' 

pUo'8b 
i = O.のとき . dx =一一一一一?---. 21，' 

(A2.2-20) 

N.. _ m三'::_xー .

d.o I 1. ""d.o l 
(A2.2-26) 

同様に

一方， (A2.2-19)式と同様に次式が成り立つ.

( 13: 〕=土 [ ~， HJ [と::)G LH， 1 

(A2.2-27) 

(A2.2-28) 

d. =pU08 b' -
• 41，' 

d. =pUo'8b -
2 1 .' 

(A2. 2-26)， (A2. 2-27)式では，両爽のエンジンの推力差を強調するために Xd.OI'

Zd.Olと書いたが，それらは XO，' Zo，と同じである .従って XOl ' Zo，のデータ

から Nð.~" L ð.~，が推算できる .
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(A2.2-22)式に (A2.2-21)式を代入すると次式を得る.

A2. 2. 5 機体形状に関する諸元

以上の推算式に現れる機体形状に関する諸元は次の通りである ι

8=508mヘ b=59. 5m， c=8. 30m， 8，=92. Omぺ
8，=127m2， 1，=28. Om， 1，=26. 8m， 1.=16. 1m， 

Zfr=6. 69m， zf =6. 69m 

Z fo = 6. 6 9 m (z fo" = 8. 8 2 m， Z fo， = 4. 7 1 m) 

λ=  O. 25， アスペクト比=6. 9 6，後退角 =37.5deg

(A2.2-22) 

〔L1 1=土〔K1-k Ht H2-kiHI+k Ht1fLi〕
N，" )  G' Lk，H，'-koH，一 k，H，H，'+ko)lN，')

iii)破損により Cniが変わり C" が変わらない場合(i = s) 

i i) と同様に次式が成り立つ .

〔じ〕=〔::::;:J=〔L72::〕=〔dI〕
(A2.2-22)式に (A2.2-24)式を代入すると次式を得る.

(じ〕=t，〔::JjtjfJJIJUAJr:::)

(A2.2-23) 

(A2.2-24) 

(A2.2-25) 
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A2. 2. 6 微係数等の推算値
L: 5.177D-8 4. 666D-8 5.075D-8 5， 5.034D-8 4. 834D-8 

微係数等の推算{直を表 A2.2-1に示す.これらは安定軸座標系におけるもので
Cyβ 0.890 0.0 -0.3681 -0.6530 -0.4726 

ある.
CnB 0.165 ー0.1316 8.855D-4 7.950D-2 1. 142D-2 

表 A2.2-1 微係数等の推算{直 C lr 0.135 4.333D-2 0.1119 0.1230 0.1057 

C nr -0.274 0.1195 7.033D-2 0.1522 5. 279D-2 

Normal b d 
a c C y5， 0.121 0.0 8.071D-2 0.0 2.795D-2 

W 2.886D5 2.856D5 2.879D5 2.879D5 2. 872D5 Cn5， -9.90D-2 0.0 7. 132D-2 0.0 2.076D-2 

1 ， 2. 453D7 2. 444D7 2.450D7 2.450D7 2.445D7 C 15， 9.70D-3 0.0 6. 470D-3 0.0 1. 376D-3 

1 ， 4. 466D7 4.181D7 4.416D7 4.374D7 4.310D7 

1 ， 6.709D7 6.433D7 6.661D7 6.620D7 6.560D7 

1 "  -5.467D5 ー1.047D6 6.530D5 -6.914D5 8.953D5 
参考文献

Xu -5. 343D-3 ー5.400D-3 -5.357D-3 -5.357D-3 -5.369D-3 
A2.2-1・日本航空字宙学会編， 「航空機データシート集J ，第 1集.

Zu ー1.065D-l ー1.076D-l -1. 068D-l ー1.068D-l -1. 070D-l 

Mu 6.065D-5 6. 475D-5 6.130D-5 6. 189D-5 6.281D-5 

X"， 
5.104 1. 697Dl 1. 684Dl 1. 684Dl 1. 688Dl 

Z"， 
-1. 099D2 -3.654D2 3.625D2 -3.625D2 3.634D2 

M"， 
-1. 282 -1. 369 1. 296 ー1.309 1. 328 

M~ -1. 044D-l -1.115D-l 1. 055D-1 -1. 066D-l 1. 081D-l 

'" 
Zq 8.082 -8.168 -8.104 -8.104 -8.122 

Mq -5.350D-l ー5.714D-l 5.410D-l -5. 463D-l 5. 543D-l 

X5， 0.1210 0.1222 0.1213 0.1213 0.1215 

Z 5. 8.038 -8.123 -8.059 -8.059 -8.077 

M5， -1. 690 -1. 805 1. 709 -1. 726 -1. 751 

X5， 3.449D-6 3. 486D-6 3.458D-6 3.458D-6 3.466D-6 

Z 5， -3.013D-7 3.045D-7 3.021D-7 -3.021D-7 3.028D-7 

M5， 6.804D-8 7. 268D-8 6.881D-8 6.948D-8 7.050D-8 

YB 
ー21.40 0.0 8.980 -15.94 -11. 56 

L' -2.917 ー2.869 -2.897 -2.911 “ 2.906 

8 

N'， 1. 060 -0.8081 3.395D-2 3.989D-l 1. 124D-1 

8 

L: -0.7913 -0.7940 -0.7920 -0.7920 -0.7934 

p 

N' -2.700D-2 -2.196D-2 -2.592D-2 -2.563D-2 ー2.338D-2

p 

L: 0.3431 0.2271 0.2790 0.3086 0.2642 

r 

N: -0.2057 0.1090 -6.679D-2 0.1427 -5.243D-2 

r 

L: 0.2107 0.2113 0.2108 0.2108 0.2112 

5. 
N: 1. 073D-2 9. 540D-2 1. 047D-2 1. 048D-2 9. 845D-3 

5. 
、f電。r 2.910 0.0 1. 970 0.0 .6837 

L: 0.1840 0.0 0.1223 0.0 2.838D-2 

8τ 

N: -0.6246 0.0 0.4487 0.0 -0.1327 

5， 

N: 2.385D-7 2. 484D-7 2.401D-7 2.416D-7 2. 437D-7 

5， 
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A2. 2. 7 特性根(開ループ及び閉ループ(推力制御) ) 

i)縦運動

表 A2. 2 -2 縦運動の特性狼

故障 ルー7 長周期 短周期

開 -0. 1713D-2:t jO. 06527 -0. 5882:t j1. 099 
正常

閉 -0. 5285D-2:t jO. 06492 -0. 6105:t j1. 090 

~Il -0. 1780D-2土jO.06555 -0.6128:t j1. 135 
a 

開 -0. 5386D-2:t jO. 06519 -0.6370:tj1.125 

開 -0. 1726D-2:t jO. 06534 -0.5925土 j1.105

b 
閉 -0. 5309D-2:t jO. 06499 -0. 6151:t j1. 096 

~~ ーO.1733D-2:t jO. 06534 -0. 5957:t j1.110 

c 
開 -0. 5311D-2土 jO.06499 -0. 6185:t j1.101 

開 -0. 1748D-2:t jO. 06540 -0.6011:t j1. 118 

d 
閉 O. 5333D-2:t jO. 06505 -0. 6244:t j1.109 

i i)横 ・方向

表 A2. 2-3 横・ 方向運動の特性根

故障 ルー7 ダッチロール スパイラル ローJレ

関 -0. 08895:t j1. 074 -0.01064 0.9129 

正常
閉 -0.1007 :t j1. 073 -0.01843 0.9127 

目再 0.8873 ー0.4270 -0.01441 -1. 131 

a 
閉 -0.8894 -0.4189 -0.03685 1. 137 

開 O. 06903:t jO. 4835 -0.03675 -1. 004 

b 
開 -0. 07215:t jO. 4806 -0.07261 1. 004 

開 O. 02210:t jO. 8153 -0.01902 -0.9492 

c 
開 -0. 04756:t jO. 8130 0.03116 0.9492 

開 -0.05418:t jO. 5430 司 0.01989 0.9908 

d 
閉 O. 06089:t jO. 5398 0.05556 -0.9911 
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A 2. 3 連続時間係数と離散時間係数の変換

A2.3.1 連続→隊散

土=Ax+Bu → x(k+ 1) = A d x (k) + B d u (k) (A2.3-1) 

隊散時間系の入力のホールダを零次ホールダとすると (A， B) と (Ad，Bd) の聞

には次式が成 り立つ .

A.= e AT d= e 
T. A 

Bd=CfOeτdτ) B 

ここで，Tはサンプリング周期である .

A d， B dはA，Bより次のように計算できる .

a.級数展開

B d= { J ~ 催。去 (Aτ)n }τ}B 

b.固有値か ら

(A2.3-2) 

(A2.3-3) 

(A2.3-4) 

Aの固有値を λ，(i=l，...，n)とすると，

A = P [diagλ1] p-I 

ある正貝1)行列 Pにより Aは対角化できる .

(A2.3-5) 

と舎ける. ここで， pはAの固有ベクトルp，から成る.即ち ， P=  [PI，P2，・..， p，] . 

Ad= 巴 AT=exp{P [diagλ ，] P -1 T} 

λ，T 
= P [d i ag (e 11. ， ') ] P (A2.3-6) 

B d = P [d i ag { (eλ ，T_1) /λ ，} ] P -1 B (A2.3-7) 

ただ し， λ，=0のときはdiag (eλ ，T) の(i，i)成分は 1，diag { (eλ ，T _ 1) 

/λiの(i，i)成分は Tとなる .

Pは一般に複索数であるが，次のように実数計算のみで求めることもできる .

λ1，λ2がAの共役復素数固有値であるとする.このとき次の線形変換Qを考える .

i1/2 1/2j 0 1 
Q=  11/2 -1/2j 0 1 (A2.3-8) 

l 0 0 1 ，-2 ) 

ここで 1n -2は(n-2)x(n-2)の単位行列である .

Plt P2をそれぞれ λ1，λ2に関する共役な固有ベクトルとすると，

P Q=  [(PI+P2)/2， (PI-P2)/2j，P3""'P，] (A2.3-9) 

i(λ，+λ2) /2 (λ-λ2)/2j 0 1 
Q -Idiag(λ"λ2， ，." λ，)Q=卜(λλ2)/2j(λ1+λ ，)/2 0 I 

l 0 0 ^ ，-2) 

となる. ここで ，^ '_2=diag(λ3， . . . ，λ，)である (A2.3-10)

(A2.3-9)式の第 1列，第 2列，および (A2.3-10)式の左上の2x2ブロック行列は実数ベ
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クトルあるいは行列である.他の共役な固有値，固有ベクトルについても同様に実数

に変換できる.一方，

第 3章

eAT= (PQ) Q-1 [diag (巴 λ，T)] Q (PQ)ーl

であるから， exp(AT)は実数計算のみで得られることが分かる.

共役複索数固有値を λ，=α+j s，λ1+1 =α-j sとおくと，

(λ ，+λ ，+，) /2=e"'coss 

(λt一λ，+，)/2  j =e"'sins 

)
 

句

i
-
I
A
 

n
d
 

• nJ白A
A
 

(
 

(A2.3-12) 

(A2.3-13) 

A 3. 1 フィードパック線形化法

文献1-63にそってフィードパック線形化法を簡単に示す.

A3. 1. 1問題の記述と定義

次のクラスの非線形時変系を考える.

X (t) = A (X， t)+ B (X， t) U (t) 

Y (t) = C (X， t)+ D (X， t) U (t) 

(A3.1-1a) 

(A3.1-1b) 
( eλ ，T_1)/λ ，= {(aα+bs)+j(bαas ))/(α 勺 s2) (A2.3-14) 

どなる .こ こで， a=exp(α恥州日 T)ー1，b=exp(αT)sin(日T)である.

A2.3.2 離散→連続
Ad=exp(AT)なる A.が与えられたとき Aを求める.まず， A dを対角化する .

(A2.3-15) 
P A d P -， = d i agμ ， 

ここ で， μiはんの固有値であり， Pは(A2シ同 の Pと同じである (A2.3札 (A2

3-15)式より次式を得る .

ここで， X(t)E R ぺ U(t) E R ぺ Y(t) E R m (m壬n) はそれぞれ状態変数，入力，

出力ベクトルである. A (X， t)， B (X， t)， C (X， t)， D (X， t)はそれぞれ nX1， nX  

m，mX1，mXmの行列である .これらの行列は (X，t)のある領域Roで十分な回数

だけ X， tに関して連続偏微分可能であるとする.

次の非線形時変フィードパック制御則

μ，=exp(λ ，T) → λ，T = log μi 

P A P -， T = d i ag (λ ，T)=diag(logμ ， ) 

従って， (A2.3-17)式より次のように Aが求められる .

(A2.3-16) 

(A2.3-17) 

U (t) = F (X， t)+ G (X， t) V (t) (A3.1-2) 

A=P-' {diag(logμ ，)/T} P 
(A2.3-18) 

を(A3.1-1a)，(A3.1-1b)式に適用する.ここで， V(t)ERmであり， F (X， t)はmX1

の行ヂIJ，G (X， t)はmXmの正則な行列である .このとき，閉ループ系は次のようにな

る.

次に Bを求める .μ ，=α+j sとおくと ，

log μ，= log(α +js)=loglμ ， I + j argμi 

= (1og(α 勺 s2)}/2+j tan-'(s/α) 
(A2.3-19) 

X (t) = A (X， t)+ B (X， t) F (X， t)十 B(X， t) G (X， t) V (t) 

Y (t) = C (X， t)+ D (X， t) F (X， t)+ D (X， t) G (X， t) V (t) 

オペレータ N~を次のように定義する (k= 1 ， 2 ， ... ).

N~C; (い) = 2NtIC1(い)+ r~~N~允 i(川J A (い) (此 1-4)“ 1 ;J t n 、;JX / 

ここで， N2C
i
(X，t)=Ci(い)であり， C i (X，心はベクトル C(X， t)(i=リ …， m) 

の第 i成分である. D， (X， t)をD(X， t)の第 l行ベクトルとすると， (A3.1-1a)， (A3.1 

-lb)式のシステムの微分次数 d，が次のように定義できる (i=l，...， m).

(A3.1-3a) 

(A3.1-3b) 

一方.
B = [P diag { (e x p (λ ，T) - l)/λ ，} P-'J -'Bd 

= P [diag {λ ，/ (exp(λ ， T) - 1) } P -， B d (A2. 3-20) 

である. (A2. 3-16)， (A2.3-19)式を用いると，上式の対角行列の対角要素は次のよう

に計算できる.
λ[(log(α2  + s 2)} /2 + j tan -， (日 /α)](α ー1十 js) 

e x P (訂干了て1 T( (αザ 十 日 2)

ゆえに， (A2. 3-14)式において，
a→(10g(α 勺 s2 )}/T， b→(tan-'(日/α)}/T，α→ αー1， s→日

と置けばよい.このように連続→離散，離散→連続の変換はa，b，α， sの置き方を変え

れば同じアルゴリズムで計算できる.

D ， (X， t) * 0のとき， d ，= 0 

D ，(X， t) = 0のとき，

(A3.1-5) 

di=min{j [会Nt 1 
C i (X， t) J B (山 o; j=1 ， 2"'(Å~ . {:6) 

i::l， ...， ffi，及び全ての (X， t) ERoに対 して d，は一定とする .

線形系の場合と同様に非干渉化(decoupling)を次のように定義する.
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[矢宣毒愛]全ての i=l，... ，mに対して入力V，(t)が出力Y，( t)にのみ影響するとき，

(A3・l-la)，(A3・1-lb)式のシステムは状態フィードバック (A3・1-2)式によって非干渉化

されると言う・ここで， V，(t)， Y，(t)はそれぞれベクトルV(t)， Y (t)の第 i成分

である .

A3. 1. 2設計手順
行列 D・(丸仏 C• (X， t)， M' (九州よぴAを以下のように定義する

D ' (X， t)はmXmの行列であり ，その第 i行ベクトル(i=l，2， ...， m)は次の通りであ

上の[定理]および[系]で述ノてられていることは以下のように確認できる .

sを微分オペレータ (d/dt)とすると (A3.1-6)式の d，の定義より次の式が成り立つ .

ここで，独立変数X， tは省略する.

sY，=NAC， 
S 2Y ，=NA2C， 

る.
S dl-IY j=NAdl-1C i 

( D ， (X， t) ; d ，= 0 

D!(X.t)= ~ ( ~ N~ ， -lC;(X. t)) B(X.t) ; d ，*0 
ふ l1.. aX n 品 ，

(A3.1-7) 

sd'Y，=NA"C，+ {a (NAd'-'C，) / aX} B (F+GV) 

=C，'+D，' (F+GV) (A3.1-12) 

i=l..... mについて上の最後の式を書くと，

C . (X. t)はm次元の列ベクトルであり ，その第 i成分は

C i (X. t) = N l' C i (X. t) 
(A3.1-8) 

[121= [:;]+ [:;) (F+GV) 

(A3.1-13) 

である .ここで d，= 0の場合も含まれている.一方.m次元列ベクト ルM'の第 i

成分 (i=l，2.. .. • m)は次式で与えられる.

、1J
φ
し

0

は

=

引

l
l
b
A
A
A
 

【

Nl
k
 

α
 

噌

L

A

n

H

U

o

d

Zぃ
r

f
i
l
l
J

、1

1
1

、
一=一ゐ.v

A
 

率

.
l

M
 

となる .f (s) = d i ag { s d '. S d 2， . . . . S d m} とおくと .(A3.1-13)式は次のよ

うに書ける .

; d，宇 O
(A3.1-9) 

f (s) Y = C '+ D' (F + G V) 

(A3.1-14)式に (A3.1-10).(A3.1-11)式を代入すると

f(s)Y=-M・+AV

(A3.1-14) 

AはmXmの対角行列で対角要素としてスカラー λ，(i=1.2.....m)をもっ .

以上の定義の下で次の定主主が成立する.
(A3.1-15) 

[支E玉里] D・(X.t)がRo上で正則であれば. (A3・1-la).(A3・1-1b)式のシステムは

次の F・(X.t)および G'(X. t)によって Ro上で非干渉化される・

となる.

一方.(A3.1-9)式のM・の定義と d，の定義(A3.1-12)式より次式を得る .

F *(X. t) = -D *(X. t)ー1[C*(x.t)+Mホ(X.t)]

G本(X.t) = D *(X. t)ー1A

(A3.1-10) 

(A3.1-11) 

M，'=α 。'Y，+α'sY，+α2 S 2Y ，+・・・ +αdl_llsdl-IYI

(A3.1-16) 
(A3.1-15)式と (A3.1-16)式より

ここで.M・(X，t)および Aの中の定数 αぷおよび λ，(i=l.2.. .. • m; k=O.l. ... • d，ー1)は

任意に選ぶことができる .

S di Y 1=ー (α0'+α ，'s +α ぷ s2+・・・ +αdi_lISdi-l)Y1 

+λ ，V， (A3.1-17) 

となる.

この定理に関連して次の系が成り立つ.
-y ，(s) =α0' +αs十 α2'S 2 +・・・ +αd'叶 ISdl-I+Sdl

Y ，= -y ， (s) -， λ，V， 

(A3.1-18) 

(A3.1-19) 
[ヨ終 ](A3・1-la)，(A3.1-1b)式のシステムが F・(X.t)およびG・(X.t)によって Ro上

で非干渉化されるならば，非干渉化されたm個の l入出力系の各々において最大 d，

(i=1.2，...， m)個の極を指定する乙とができる・従って，全体の非干渉化されたシステ

ムでは (d，+dけ・ ・・+dm)個の極を任意に配置できる .

とおくと (A3.1-17)式は次のように書ける.

上式から分かるように入力 V，は出力 y ，にのみ影響している.つまり，システムが非

干渉化されている.また， αutを適当に選ぶことにより γ，(s)の零点. JlPち V，と y，

に関する閉ループ系の d，個の極を任意に与えることができる.さらに，
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r ，(s)=diag {γ ， (s) ，γ2 (s)， . . . ，γm(S)} 
(A3.1-20) 

とおくと， (A3.1-15)式は次のように書ける.

y=r，(s)ー'AV
(A3.1-21) 

det [r，(s)] = 0が全体の閉ループ系の特性方程式である・上の [系]で述べられて

いたよ うに (d，+d2+・・ +dm)個の極を任意に配置できることが分かる.

航空機の運動方程式では y=[u，w(α) ， q， v (同)， p， r]Tの微分次数

はいずれも 1，y= [9， ψ] Tの微分次数は 2である ・また，アクチユエータ動特性

( 1次遅れ系で近似)を考慮すると微分次数は lつ大きくなる・ 3. 2節では乙の点

に留意されたい.上記の Yの要素の記号 (u，w等)の定義はは 3・ 4節に示されて

いる.

A 3. 2 eと e の関係

Eの定義(3.3-4)式より

( s +λ) e =す-i'(X) ー Be;(X) UG 

(A3.2-1)式の両辺を微分すると

( <JA'(X) .!!( <JBGl'(X) TT _i 
s (s +λ)E=Y-L 1 7す UG') X 

十 Be;( X) U G 

(A3.2-1) 

(A3.2-2) 

となる.一方 e は(3.3-5)式分かるように， (3. 2-7b)， (3. 2-7c)式の末知子ラメー

タを推定値に主き換えたもので定義されている 従って， (A3川式でX，U Gをその

推定値に置き換えれば上式は e となる. Jinち，

E 寸-i止L手14竺52UGt〕2
¥. <JX' Fl  dA 

+ B e;( X) U G 
(A3.2-3) 

ここで，

主=l(X)+BG(X)UG
(A3. 2-4) 

である 古口は (3.3-8);;:¥で与えられる(アクチユエータ時定り既戸とする)

(A3川式 日 (X)， 8G(X)のパラメータが収束すればX→ Xである 従って ，
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e → s (s +λ ) eとなり eが Oあるいは少なくとも一定値にな れば e → Oと

なることが分かる.

A 3. 3 アクチュエータ動特性を無視した場合の yと Eの関係

(3.3-4)式の両辺に (s+λ )をかけて整理すると次式を得る.

(s +λ ) e = s Y-A'(X) ー Be;( X) U G 

上式の sY (=Y) に(3.2-6)式の右辺を代入すると

(s +λ ) e=A'(X) ー A'(X)十(B e;( X) ー Be;(X) ) UG 

(A3.3-1) 

(A3.3-1) 

となる.一方，アクチユエ-:$1!liIJ特性を考慮しない場合には (3.3-1)式と同様な次の式

を得る.

. 
* ̂ ^ 

G y + Y = A' (X) + B e;( X) U G 

~ 

y三Y-yを上式に代入し (3.2-6)式を用いると

y -G y = A' ( X) -A ' ( X) + (B e;( X) -B e;( X) ) U G 

となる. (A3. 3-1)， (A3. 3-3)式より次式を得る .

(s +λ)e=(sI-G)y 

y=(s I-G)l(s+λ) e 

(A3.3-2) 

(A3.3-3) 

(A3.3-4) 

Gは安定行列であるから E→ 0となれば y→ o(t→∞)となる .特に G=-diagλ

とおけば

y=e 

となる .このように出力誤差 yの収束性は同定誤差の収束性に依存する .これは多項

式代数法に基づいて設計されるモデル規範型適応制御系 (MR A C S) の特徴と同じ

であり ，推定パラメータが必ずしも真値に一致しなくとも e→ Oとなれば y→ Oと

なることを示している.

ところで，シミュレーションではY=[α ，e，v，oJTとしたので，上述の収束

性が言えるのは vについてのみである . 。とゆに関する状態方程式のパラメータは既

知であるが， 。と世については (3.2-10)から (3.2-14)式で述パた方法を用いて制御す

るので，笑質的には出力は qとpとみなしてよい q，pについては上の収束性が成

り立つ .一方， αについてはパラメ-:$1同定は αではなく wを用いて行っている .w

= u tanα 及びム =(COS 2α/ u ) (や-u tan α)という関係を用いて同定モデルも αに関

するものにしてもよいが，その場合，同定すべきパラメータの数がwに関するものよ
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となる.この式は UGを用いて同定を行うと ，Bi;(X) - aBi;(X) のパラメータが推

定値として得られることを意味している.即ち， a B i;( X) は舵が固着したことによ

る影響を Bi;( X) のパラメー担に置き換えたものと見ることができる.このような

a B i;( X) が存在することは，例えば，次のような aB e;( X) を考えれば理解できる .

りも増えてしまう.しかし，飛行速度が大きく変化しない場合(込..， 0 )には αとw

に関する運動方程式のパラメータは l対 1に対応するので上述の誤差の収束性が αに

ついても当てはまる.実際，本文で示したようにシミュレーシヨンでは αの良好な収

束性が得られている.

(A3.4-6) 

は(A3.4-4)式を満たす.このように固着の故障が生じた場合でも，パラメータ調整に

より ε→ Oとなれば制御目的(y→ 0)が達成される .

上述のことは入力が飽和したときにも言える.しかし，入力飽和の場合は本文でも

述べたように UとPU Gの差が大きく， aBe;(X)のパラメータの変化も大きい.それ

故.パラメータの収束に時間がかかる . しかも，入力飽和は故障発生直後の大きな運

動を伴う場合に起こりやすい.その結果，十分に調整されていないパラメータを用い

て制御しているうちに運動がより大きくなり，コントロールパワーの限界から物理的

に制御不能に陥ってしまうものと考えられる.舵面の固着の場合でも ，非常に大きい

舵角で固着した場合には同じようなことが起こる .

A 3. 5 無次元空気力及び微係数の多項式表現

A3.5.1航空機モデル

文献3-1では Cx等の無次元化空気力， C m等の無次元化モーメント， C mqや Cx5 h等

の無次元化微係数が αとs，あるいは αの関数として表で与えられている(表 A3. 

4-1参照) .ここでは，航空機の数学モデルをつくるために， α={ー10，-5， 0， 5， 1 

O，15，20，25，30} (deg)， 日 = {-20， -10， 0，10， 20} (deg)におけるデータを用いて ，α

の 8次式， sの4次式としてそれらのパラメータを表現する .具体的には次のように

なる.

~'/~\ _~'I'''\ ，yyTTy，-lTTT a B e;( X) = B' (X)μ(UGUG)-J.UG 

A 3. 4 舵爾が固着した場合の実際の入力と一般入力

舵函が固着した場合も U*P U Gとなるので一般入力と実際の入力が矛盾する .固着

した舵面とその舵角が分かれば，その舵面を入力Uから除き，一定タト乱として扱うこ

とができる.新しい入力ベクトルを U..l (m-m" 次元ベクトル， ffisl ・固着した舵

函の数)，それに対する入力分配行列を Posl( (m-m，，) Xm' の行列)とすると

Unst=PnstUG
となる.しかし，ここではこの方法はとらない.確かに，固着した

舵面とその舵角を知ることは難しくないと考えられるが，本文で示した RFCSでは

個々の故障は同定しないという立場をとっているので，舵面が悶着した場合でも U，

Pは修正しない .実際，シミュレーシヨンでは舵面固着の故障を取りあげているが，

その結果からは特に問題はないと言える.その原因は 2つ考えられる. 1つは舵面が

固着した場合には， UとPU Gの差が飽和した場合ほど大きくないことである .舵面が

飽和したときにはM，は 10以上にもなることもある(図 3-1 0参照) .もう 1つは，

UとPUGの差がコントローラのパラメータ調整により補償されることである .これは

次のように説明できる .

簡単のためにアクチユエータ動特性を除いて考えよう .Uは回着した舵面を含む実

際の入力であるから ，Uを用いて同定を行うとすれば次式が成り立つ .

e=Y-A'(X) -B'(X) U (A3.4-1) 。
μ= P U G-Uとおくといま，

(P U Gμ)  B'(X) U=B'(X) 
(A3.5-1) 
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(A3.5-2) 

左右の舵面は全て独立にi!iIJくとし，横 ・方向の運動に対する水平尾翼角 Oh，縦の運

動に対する補助爽角 O.に関する微係数は，それぞれ O.， O hに関する微係数に適当な

値をかけて与える .カナード O，に関する微係数は文献3-1では与えられていないが，

水平尾翼や補助奨の微係数から適当に設定する.

(A3. 5-1)， (A3. 5-2)式の係数 C"J，C"は最小自乗法により決定する .ここでは，

未知係数とデータの数が等しいので，データ点において多項式で与えられる値はデー

タに一致する .また，これらの式は各パラメータをデータ点以外でも適切に与えてい

n， 

k=X..， mn， etc. 5h' "'q 

Y， k=m， 
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(A3.4-2) 

となる. (A3.4-2)式を (A3.4-1)式に代入すると次式を得る .

e す-i'(X)-h(X)UG+8・(X)μ → o (A3.4-3) 

ここで， Sb(X)は固着した舵面がない場合のものである.いま ，次の aB e;( X) を

考える .

(A3.4-4) 

= B b( X) U G - B' (X)μ 

B' (X)μ= aBi;(X) UG 

上式を (A3.4-3)式に代入すると
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(A3.4-5) 。ー今

e=す-L(X) ー (8b(X)-A8b(X))UG
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ることが確かめられている . 第 4章

A3. 5. Z同定モデル

パラメータ同定における同定モデルは次のようにおく .運動方程式の形は航空機モ

デル ((3.4-1)式から (3.4-8)式)と同じにするが，無次元化空気力，モーメント ，微

係数は αとs，あるいは αの 2次式とする.

A 4. 1 航空機の数学モデル

航空機の運動方程式は 3. 4節でも示したが，主翼の 1/2が破損した場合には多

少変わるので，ここで改めて記述する.
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ρZi C lp(α~p+Clr(a)r l i bC1o(α): l 
VSb~ 1 'P  0 " I I 中 |

+ 4 I(c/b)白 Cmq (α) q I + P dy I c C mo (α): I 0ー

l C np(α)p+Cnr(α) r ) l b C no (α)" ) 

(A4.1-4)， (A4.1-5)， 

以上の運動方程式と次の力学的関係により航空機の剛体運動が表される.

[ :: 1 
(A4.1-6) 

。=q cos世- r sin世 (A4.1-7) 

世=p+(qsinψ+r cos世)tan e (A4.1-8) 

ここで， s (=sin-I(v/V))は横滑り角， V (=(u'+v'+w') 1/')は対気速度である. P (1 yは

PdY= P V'S/Zと定義されている .C x (α)， C 1 (α ， s)等は無次元空気力またはモーメ

ントであり，次のような αまたは自の多項式で与えられる .

k . k 0 • 

(P dv/m) C x(α)=(Pdv/m).~ CXial=.~ (~比三と必(V~ ピ) (A4.1-9) 
J 1¥ UJ i=O llJ. i=O ~品品品向叩山

k h 
(P d/m) C Y(α ， s)= (P d/m);~ ;~ CYijα 1 s J 

i=O j=O 

k h 0 

=:i: :L; (Cv;;p S/2m)(V<Iα1  s J) 
i=O j=O 一 点 点 』 由 同 市 町 山 町 一

(A4.1-10) 
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C
X1

• C
Yd等のノミナル値は文献3-1のデータを用 いて決定されてる .(A4.1-9)及び

(此1-10)式において，同定モデルではk=2，h=2，そして，実際の航空機モデルではk=

8，h=4とし ている.下線を引いた係数を定数と仮定して同定する・ (A4.1-4)， (A4. 1-5)， 

(A4.1-6)式で， E" E" E，はそれぞれ次の3x3の行列である.

[主ー1E2~[ 毛石毛E1= 一石y ろ 一ろz 1， E 2= 一ろz ろy Iz一石

一石z -:r;.z 主 主-:r;. 一石z :r;.z 

[ -~ろろ !E3= I -~z 0 ~z 

ろy - ~y 0 

aL， aM， 企Nは主契など機体の一部が破損したときに!Ii:力により発生するモー

メントで，質量変化と e，世の関数である(付録 A4. 2参照) . 

A 4. 2 右主翼の 1/2が破損した場合の航空機モデル(文献2-1，pp.1-14，75-11 

0) 

A4.2.1 諸元の変化

1)主翼面積

主翼を図 A4.2-1のような梯形翼とする.

X 

c 0 

図A4.2-1 主翼平面図

y 

対称面の奨弦長を c0，テーパ比を λ(=1/3)とすると， Y座擦が yの位置における契

弦長は次式で表される.

c(y)=co(l-ky) (A4.2-1) 

ここで， k=2 (l λ)/b(λ =1/3→kb=4/3)である. 0<y<b/4の部分の面積を S，とすると ，

r b/4 
S ，= ¥ c (y )dy= (5/24) c 0 b (A4.2-2) 

JO 
となる.一方，主翼全体の面積は

( b/4 
S = 2 ¥ c ( y ) dy = (2/3) c 0 b 

) 0 

である.従って，破損後の面積 S' は次のようになる.

S' = S / 2 + S' = (13/24) c 0 b = (13/16) S 

なお，主翼の破損した部分 (b/2<y<b/4)の面積は

である.

2)質量

S ，= S / 2 -S' = (1/8) c 0 b = (3/16) S 

(A4.2-3) 

(A4.2-4) 

(A4.2-5) 

主翼全体の質量を全機質量の1/4とし，主翼の質量は面積に比例するとする .このと

き，破損後の主翼の質量は

M.' =(l-(l/4)(3/16))M.o=(61/64)M.o 

となる.ここで M.oはノミナルの全機質量である.

3)慣性モーメント

1 ， 

主翼の質量分布を一様とし，単位面積あたりの質量を mとする. 1 (a)を

ra 

(A4.2-6) 

1 (a)= ¥ c (y)m y 'dy=m c 0 a '(1/3-k a/4) (A4.2-7) 
J 0 

とおく.ノミナル及び破損後の主翼の X軸回りの慣性モーメン卜をそれぞれ.1 X If I n g ， 

1 X If I n c' とすると，

I日'" = 1 ，.，，， (1+1 (b/4)!I (b/2))/2=(H/32) 1 xwi"  (A4.2-8) 

となる.主翼慣性モーメントの全機慣性モーメントに対する比を2/3とすると ，破損後

のX勅回りの↑貫性モーメントは

1，' =(1-(13/32)(2/3))1，=(35/48)1， (A4.2-9) 

となる .

1 ， 

1 ，の場合と同様に
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一一一一一ー一一一一 一一軍司

I，.，n，' =(19/32) 1 ..'n， (A4.2-10) 
A4.2.2無次元空気力，無次元モーメント

1)Cx， Cy， Cz 

Cx， Czは主翼面積に比例すると考えると ，(A4.2-4)式より，破損後のCxはとなる.主翼慣性モーメントの全機慣性モーメントに対する比を 1/3とすると，破損後

の Z軸回りの慣性モーメントは Cx' =(13/16)Cx (A4.2-14) 

1" = (1-(13/32) (1/3)) 1 ，= (83/96) 1 ， (A4. 2-11) 
である.同様に破損後のCzは

となる.

1 y 不変とする .

4)慣性乗積

図 A4.2-2のように Z 1， Z 2を定義する.主翼を密度(p )が一様な平板とし，

上反角は Oとする .

Cz' =(13/16)Cz (A4.2-15) 

となる .Cyは不変とする.

2)Cm 

主翼の断面揚力係数，抵抗係数が主翼全体で一様であるとし，それぞれC10， Cd 0と

すると，

，x-z plane 
Wlng 

b/2 亡と
c. g. 

(C， oCOSα+Cdosinα)cosA =，一Cz (A4.2-16) 

豆一z，
である.上式の関係を用いると右主爽が発生する z軸方向のカに基づくピッチングモ

ーメントは

{ a 
M.R=qo ¥ aC， oCOSα 山 sinα)州 A-s )(-ytanA+ho)c(y)dy (A4.2-17) 

=-q 0 (CzCO/COS A )cos (A -s )a{ (ktanA /3)a '-(tan A +kh，)a/2+h，) 
図 A4.2-2 主翼正面図
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となる.ここで， QO=ρV'/2 (動圧)である.主翼破損がない場合はa=b/2である.同

様に，左主翼が発生する揚力に基づくピッチングモーメン卜は次のようになる.

M.L=-q，(Czco/cosA )cos(A+目)a{(k tan A /3)a '-(tan A + kh 0 )a/2+ho) 

従って， a= b/2のとき，両翼が発生するピッチングモーメントは (A4.2-18) 

=但(13/384)b(z，+z，)(2/3)ρbco(z，-z，)
=-(13/384)b(z，+z，)(M.o/4) 
=3725(kgm') 

M=qo(M.R+M.L) 

=-qoCzCocos s b((5/36)btanA-(2/3)ho) (A4.2-19) 

(A4.2-12) 
となる.主翼によるピッチングモーメントの無次元モーメント係数は

ここで， M.o(=M.o/4)は主翼質量である.また， z，=-. 43(m)， z，=-. 58(m)である .
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C凶 .=M/(qoSc)

=ー(CzCo/Sc)coss b((5/36)btanA-(2I3)h，) (A4. 2-20) 

1 x y : 

となる.ここで， cは平均空カ翼弦長である .主翼断面のg;gカ中心回りのピッチングモ

ーメント係数を Cmwoとすると，正常な機体の全機モーメント係数は

ここで，x=ho-I y I tanA， x，=x+c(y)/4=h，+c，y， x，=xー(3/4)c(y)=h，+c，y，Aは主翼

の後退角である.さらに， h，=ho+(1/4)co， c，=(1/4)cok+tanA， h，=hoー(3/4)co，c，= 

ー(3/4)cok+tanAである .

1，，= 0 不変とする

Cm=CmwO+Cmw (A4.2-21) 

と書ける.ここで，胴体等のピッチンゲモーメント八の影響は無視できるとする.

.・，CmwO=Cm一Cmw

ご Cm-(c，co/se)coss b((5/36)btanA-(2/3)ho) (A4.2-22) 
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右主翼 1/2破損の場合のピッチングモーメントは (A4.2-17)式で， a=b/4とおくと

Mw.' =-(Czco/cos A )cos (A -s ) (b/ 4){ (ー(7/72)btanA +(5/6)ho) 

となる.左主翼の影響を加えると，両翼によって得られるピッチングモーメントは

M' /qo=(MwR' +M.L)/qo 

=ー(CzCob/cos A) [cos (A -s ) (1/4) {( -(7 /72)btanA +(5/6)ho) 

+cos( ̂  +日)(1/2){(ー(5/36)btanA + (2/3)ho)] (A4.2-23) 

となる.空力中心回りのピッチングモーメントが主翼面積に比例するとすると，全機

のモーメント係数は

Cm' =(S' /S)Cmwo一Cm.'

=(13/16){Cm-(CzCO/S己)coss b((5/36)btanA-(2/3)ho)} 

ー(Czcob/secosA)[cos(A-s) (1/4){(ー(7/72)btanA+(5/6)ho) 

+cos (A +日 )(1/2){(ー(5/36)btanA + (2/3) ho}] 

=.1875Cm-{.1475cos s +. 01684cos(A-s)ー.0966cos (A +日 )}Cz

(A4.2-24) 

3)C， 
右主翼b/4くyくb/2のローリングモーメント〈の寄与を LRW'とすると，

( b/2 
LR" =-¥ (dLcosα+dDsinα)y 

J b/4 

と書ける.ここで，

dL=(1/2)ρY'c(y)C， ocos (A-日)dy

dD=(1/2)ρY'c(y)C.ocos(A-s )dy 

である.これらの式を(A4.2-25)式に代入し， (A4.2-16)式に注意すると

( b/2 
LR.' =ー(1/2)p Y' (C， ocosα+C.osinα)cos(A -s )co ¥ .c ~~ky)ydy 

J b/4 

(A4.2-25) 

(A4.2-26) 

(A4.2-27) 

= (1/2) p Y' Cz {cos (A -s ) / cos A }co (13/288) b' (A4.2-28) 

となる .ゆえに熊次元化ローリングモーメントの変化分は

AC，=LR.' /{(1/2) p Y'Sb} 

=Cz{cos(A -日 )/cosA}co(13/288)b'/(Sb) 

=. 07205cos (A -s )Cz 

である.破損後の無次元化ローリングモーメントは

CI' =C1- AC1 

=CI-. 07205cos(A-s )Cz 
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(A4.2-2S) 

(A4.2-30) 

となる.

4)Co 

右主翼 (b/4くy<b/2)のヨーイングモーメントへの寄与を NR"" とすると，

i b/2 
NR.' =-¥ (dLsinα-dDcosα)y 

) b/4 

と書ける. (A4.2-25)式と同様に，

i b/2 
Nnw'=ー(1/2)p Y' (C， osinα-C.ocosα)cos(A-s )co ¥ (1-ky)ydy 

J b/4 

(A4.2-31) 

=ー(1/2)p Y'Cx {cos (A -s ) / cos A }co (13/288) b' (A4.2-32) 

となる.ゆえに無次元化ヨーイングモーメントの変化分は

企Co=NR.'/{ (1/2) p Y'Sb} 

=-Cx{cos(A -日)/cos A }co (13/288) b' / (Sb) 

=-. 07205cos (A -s )Cx (A4.2-33) 

である .破損後の無次元化ヨーイングモーメントは

Co' =Co-ACo 

=Co+. 07205cos(A-s )Cx (A4.2-34) 

となる.

5)C， ， 

ヨーイングすることによって右主翼 (b/4<y<b/2)がつくるローリングモーメントは

( b/2 
LRw; =-(1/2) p ¥ (u-ry)'c(y)(C，ocosα+C.osinα)ydy 

J b/4 

( b/2 
=(1/2) p (Cz/cosA )co ¥ (u-ry)' (l-ky)ydy 

jb/4 

=(1/2) p (Cz!cosA )cob'{ -(31/5)kr'b'+15(r'+2ukr)b' 

ー(112/3)(2ur+u'k)b+96u'}/1024 (A4.2-35) 

となる.従って，無次元化微係数の変化分は次のようになる.

AC1，={ aLRw，' / a(br/2u)}/((1/2)ρY'Sb) 

uは r， pに比ペて変化が遅いので一定値とみなすと，

AC 1， =(Cz!cos A )co b{ -(31/5)krb勺 15(r+uk)b-(112/3)u}u/(256Y'S)

=Czu(.8061r-.1081u)/Y' (A4.2-36) 

となる.破損後の無次元化微係数は次のようになる .
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C，r'=C'r-企CI'
2
 wv 

，，J
 

)
 

U
 

1
ム。。

A
H
V
 

1
ム

-
P
A
 

t・
&

ρ
O
 

A
H
u
 

oo 
• ''s

、u
 

z
 

nu 
r
 

F
U
 --

(A4.2-37) である .C 1，の場合と同様に，破損後の無次元化微係数は次のようになる.

6):二リングすることによって右主翼 (b/4(y(b刷 Tつくるローリングモーメントは
C，，' =(1-Nnw，' /N.，)C" 

=.5938C" (A4.2-43) 

( b/2 
LRwP' =ー(1/2)P up ¥ aO，c(y)y

2
dY 

J b/4 
( b/2 

=ー(1/2)ρuaocop¥ o.，=ky)y
2
dy 

J b/4 

=ー(1/2)p uaoco b' (13/768)p 

9) 6L， 6M， 6N 

主翼破損によって生じる機体の非対称性から ，重力によるモーメントが機体に作用

する.破損した部分はその面積重心における質点(質量 6m) として扱う.乙れに

作用する重力の X，Y， Z軸方向の成分はそれぞれ

(A4.2-38) 

Fx=-6mgsin8 

Fy= 6mgcos8sin<t 

F z = om g cos 8 cosφ 

(A4.2-44) 

(A4.2-45) 

(A4.2-46) 

となる ・ここで， aoは =̂0のときの断面揚力傾斜である・一方，正常な場合に主翼に

よって発生されるローリングモーメントは

である.破損した部分の座標を [X， y， Z]Tとすると，
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6L=Fzy-Fyz 

6M = - F x y + F y X 

6N=Fxz-Fzx 

(A4.2-47) 

(A4.2-48) 

(A4.2-49) 

である.主翼の一部が破損した場合，それによって失われる C1，は破損した主翼の発生

するローリングモーメントの大きさに比例すると考えられるから，破損後の無次元化

徴係数は次のようになる.

となる， (A4. 2-6)式より， 6m=(3/64)M.oである .また ，[x， y， z]T=[ -1. 37， 6. 95， 

ー，46]T(m)である.

C 1，' = (1-Ln.，' /L.，) C I ， 

=，5938CI' 
(A4.2-39) 

A 4. 3 繰り返し最小自乗法及びゲイン行列の修正

同定誤差 E を次のように定義する.
7)C" 

CI'のCzを-Cxlこ置き換えればよい・破損後の無次元化微係数は次のようになる・
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(A4.2-40) 

(A4.3-1) 

yは(A4.1-10)式のように(定数パラメータ×既知関数)の形で書けるとする.即ち

《

ε=y-y 

Cn r' =Cn r-.o.Cu r 

ローリングすることによって右主翼 (b/4(y(b/2)がつくるヨーイングモーメントは

( b/2 
N…=ー(1/2)P CLoup ¥ c(y)y

2
dy 

".. J b/4 

( b/2 
=ー(1/2)ρCLDCOUP¥ .(1，~ky)y2dy 

J b/4 

=ー(1/2)P CLDCO b' (13/768)up 

(A4， 3-2) 

θは定数パラメー担から成るベクトル，cは既知関数から成るベクトルである.

3はθの推定値合により，次のように与えられる.

8)C" 
y = c Tθ 

(A4.2-41) 

y = c Te 

6は次のアルゴリズムにより逐次的に推定される.

r (k-2) c (k-1) 
合(k)= e (k-1)+ _ : .-'''_ ~~ ~ ~:' ~: _ •. _ ， E (k) 

1 + c (k-1)T r (k-2) c (k-1) 
「(k-2)c (k-1) c (k-1)T r (k-2) 

r (k-1) = r (k-2)ー

1 + c (k-1)T r (k-2) c (k-l) 

(A4.3-3) 

である.ここで， CLDは x軌方向の力の主翼迎角変化に関する変化率である・ただし，

この迎角変化はロール角速度によって生じるものである・一方，正常な場合に主翼に

よって発生されるローリングモーメントは

(A4.3-4) 

(A4.3-5) 

N..=-p CLDcob'up/48 
(A4.2-42) 



ここで. r (k) (= r (k) T> 0 )はゲイン行列である. r (k)は一般に推定を続けると

小さくなる.あまり小さくなると(A4.3-4)式から分かるように推定値の修正量が小さ

くなり同定が進まなくなる . また，新たにパラメータ変動が生じると，それを同定す

るのに非常に時間がかかることになる.この問題点を除くために. r (k)がある大きさ

より小さくなるとリセットする.正確に言うと. r (k)のトレースが 10
6より小さく

なると，全要素に 10 6/ t r (r (k)) をかける .そのとき 10' 0より大きな値に

なるものは 10' 0とする.

第 5章

A 5. 1 無次元パラメ -?lの推算

あるトリム点における有次元係数から無次元係数を求める.

例 :x"= (ρu，，'S/2M.o) CX" → C，"=x"/ (pu，，'S/2M.o) 

X.= (ρu，，'S/2M.o) C x• • Cx.=X./ (ρu，，'S/2M.o) 

.・.CXI= {X" (U-Ul') +X. (W-Wl') } / (ρu，，'S/2M.o) 

=CX" AU+C x• AW 

M，= (pu"Sc'/4Iy) Cm，→ C.，=M，/ (pu"Sc'/4Iy) 

他の無次元係数も同様に求められる. 文献2-4では CLOCf CL
Oe

' CIQOCなどは飛行

条件の関数として図で与えられているが，ここではこれらの係数は定数としノミナル

のトリム点付近では速度，高度に関して不変とする.シミュレーションでは#1の墜

落するケース以外は速度，高度に大きな変化はないので一定値としても問題はないと

考えられる .墜落する場合は高度が大きく変化するので，厳密には無次元係数もそれ

に応じて変えなければならない . しかし ，そのような場合には高度が下がり始めた時

点でロール角が 90皮に逮するなどすでに姿勢がトリム点から大きくはずれており ，

旅客機ではほとんど回復不能の状態に陥っているので結果に対する影響は小さいと恩

われる .

A 5. 2 トリム点における推力および無次元係数の推算

運動方程式 (5.2-1)から (5.2-6)式の状態変数，制御変数にそれらのトリム値を代入

すると以下の式を得る .

-gsineo+ (pV，，'S/2M.o) Cxo+ (COSi'h/M.o) Th，， =O (A5.2-1) 

gcoseosin<To+ (ρV，，'S/2M.o) Cyo=O (A5.2-2) 

g cos e oCos世。+(ρV，，'S/2M.o) Czo一 (sinilh/M.o) Th，，=O(A5.2-3) 

(pV，，'Sb/2 Ix) C10=O (A5.2-4) 

(pV，，'S c/2 Iy) Cmo+ (l'h/Iy) Th，，=O 

(pV，，'Sb/2Iz) C.o=O 

(A5.2-5) 

(A5.2-6) 

ここで il hはエンジン推力の方向と X軸(機体軸)のなす角度である l'hは推力

の機体八の作用線と重心との距離である.また .X軸及び Z軸方向の無次元空気力と

無次元揚力係数及び抵抗係数の聞には次の関係がある .

C xo= C Losinα。-C oocosα。
C zo=ー CL oCosα。C0 oS in α。
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以上の式を用いると， トリム点における推力と無次元係数が以下のように得られる.

F/C#6の場合， α。=e 0=2. 5(deg)，φ。=O(deg)，CLo=.4， CDo=.022， V，，= 

205(m/sec)， M.0=2.89X10'(kg)， p=.659(kg/m3
)である .(A5.2-7)式より Cxo= 

4.53X10-3， (A5.2-7)式より Czo=ー.401となる . 一方， (A5.2-1)式よりトリム点に

おける推力 Th"=1. 56X10'(N)が得られる.そして， (A5.2-5)式より CmO=-. 810X 

10-3となる .(A5. 2-2)， (A5. 2-4)， (A5.2-6)式よりそれぞれ Cyo=O， C ，，=0， C "0=0 

となる.

F/C#2の場合， α。=5.7(deg)，日。=2.7(deg)，φ。=O(deg)，CLo=1.11， CDO= 

0.102， M.0=2.56X10'(kg)， p=1.23(kg/m3
)である. (A5.2-7) 式より Cxo=8.75X

10ーペ (A5.2-7)式より CZO=ー1.12となる.経路角が-3皮となる飛行速度は (A5.2-1)

式と (5.2-3)式から Thl rを消去すると得られ， V， ，=84. 9(m/sec)となる. (A5.2-1)式

よりトリム点における推力 Th，，=.986X10'(N)が得られる.そして， (A5.2-5)式より

Cmo=-1.61X10-'となる. (A5. 2-2)， (A5. 2-4)， (A5.2-6)式よりそれぞれ Cy 0=0， 

C'O=O， C"o=Oとなる.

A 5. 3 第 4エンジン脱滞による慣性モーメント等の変化

1)質量

文献A5-1によれば翼下搭載推進系統重量(エンジン l基当たり)は次式で与えられ

る.

WP= (エンジン+ナセル) +パイロン+スラストリパーサー+その他

= 1. 2 3 1 W E/G + (2 O. 6 T ..， S. S + 3 8. 3) 

+68. 32 (Tm& xS.SDE/G'/1 000) ""+90 

ここで.W B/Gはエンジン (P&W JT9Dー 7A) 1基の乾燥重量， TmaxS.sは

最大推力， Dーはエンジン直径である .W E/G=4，017(k制， Tmaxs.s=21，320(kgw)， 

D E/G=2. 43 (m)を代入すると， WP=6.39X103(kgw)となる.従って，エンジン脱落後

の全機重量はM • 0 -W P = 2. 50 X 103 (kgw )となる.

2)慣性モーメント

第 4エンジンの位置は機体固定座標で [-3.13，20.6，l.10JT(m)である. 第 4エンジ

ン脱落により慣性モーメン卜は次のように変化する 1x， 1y， 1zは正常な機体の

全機慣性モーメントである .

6 1 X E/G=6. 39 X 103 X (20. 6 '+ 1. 1') =2.72 X 10' (kgm') 

→ 1 x' =(1-2. 72X10'/1.92XI0') 1 x=.858 1 x 

6 1 YE/G=6. 39 X 103 X (3. 13 '+ 1. 1') ，7. 04 X 10' (kgm') 

→ 1 y' =(1-7. 04X 10'/4. 36X 10') 1 y=. 9981 Y 

61 ZE/G=6. 39 X 10' X (3. 13'+20. 6' )=2.78 X 10' (kgm') 

→ I ど=(1-2.78X 106/6.13X 10') 1 z=. 9551 z 

3)↑貫性乗積 :

. 61 YZE/G=1.1X(-20.6)X6.39X103=-1.45X10'(kgm')=1 YZ' 

61 XYE/G=(-3.13) X (ー20.6)X6.39X103=4.12X10'(kgm')=1 xy' 

. 61 ZXE/G=(-3.13)X1.1X6.39X103=-2.20X10' 

→ 1 zx'=1 ZX-61 zXE/G=1.18X10't2.20X10'=1.15XI06(kgm') 

4) 6 L，企M， 6N 

(A4. 2-44)式から (A4.2-49)式において 6m=W P， [x， y， ZJT=[ー3.13，20.6， 

1.10JTとすればよい.
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