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第1章  研究背景 

1.1. 今後の人類の宇宙活動と惑星着陸の精度要求 

人類の宇宙活動は拡大を続けている．初期には科学探査や軍事的な活動，国威発揚のため

の有人活動から始められた．その後は，宇宙空間を利用した経済活動が増え，近年は月や火

星への人類の入植を目的とした宇宙活動も計画されている[1]. 

科学的な探査において，宇宙や銀河，太陽系の成り立ちや未来を解明する研究が行われ，

その中で，太陽系を構成する様々な惑星は詳細に探査されつつある．これらの惑星探査では，

地球の地表や軌道上の望遠鏡を利用した惑星の観測，惑星の周回軌道上からの地表や大気

の観測，関心の高い地域に探査機を着陸させることによる地表や大気の観測が行われてき

た．周回軌道からの観測の結果，月や火星の表面は，特に科学的価値の高い岩石や土壌等の

サンプルが存在する位置が判明するほど，詳細なデータが得られている[2] [3]．現在，これ

らのサンプルを地表で直接観測することで，宇宙空間からの遠隔観測より詳細なデータを

得ることが期待されている．しかし，これらのサンプルは斜面や崖，クレータの淵などの険

しい地形上に存在することが多く，探査ローバー等で遠方から接近することは難しい．そこ

で，サンプル近傍(~100m)に探査機を着陸させることで，これらの問題を解決することが考

えられている[4]．実際に JAXA/ISAS の SLIM プロジェクトでは 100[m]精度での月面着陸を

目指して開発が進められている[5]． 

 

 

Fig 1.1-1 SLIM プロジェクトでの斜面着陸の予想図[6] 
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有人宇宙開発は，かつては米ソの国威発揚で大きく進展した．アポロ計画では月面に有人

宇宙船が 6 回着陸に成功した．その後，月表面への有人探査は行われてこなかったが，現

在，地球の月や火星への継続的な有人宇宙飛行が複数研究・検討されている[1][7][8]．継続

的な有人飛行は，惑星の成り立ちや未来の科学的な解明の他，経済活動を目的とした飛行や，

人類のその惑星への入植への足掛かりにもなる．このような場合の有人飛行では，惑星表面

の探査・居住拠点，水資源の豊富な月極域や火星の凍土域等の特定の地点へ，継続的に繰り

返し有人宇宙船が飛行する必要がある．このような場合，NASA などの研究では，安全性の

観点からも有人宇宙船には高い着陸精度(~100m)が必要としている[9]． 

以上のように今後の惑星着陸の様々な場面において，100m 以上の精度での着陸，つまり

ピンポイント着陸が求められている．しかしこれまでの月や火星への直陸では数 km 以上の

誤差が発生する可能性があった[10]． 

 

  

Fig 1.1-2 SpaceX 社の火星移住計画(左)[1]と， 

ロッキードマーティン社の有人火星探査のコンセプト図(右)[8]． 

 

1.2. 月惑星へのピンポイント着陸技術 

事前に予測できない様々な要因が，ピンポイント着陸を困難にする．地球からの軌道決定

誤差，宇宙機の慣性計測装置（Inertial Motion Unit: IMU）の誤差，事前に作成された惑星表

面の地図誤差，宇宙機のロケットエンジンの推力誤差，更に，火星やタイタン等では大気の

モデル誤差などが宇宙機の着陸に不確実性を与える[11]．これらに対処するために，(A)惑星

表面の地形情報を用いた航法と，(Ｂ）現在位置から着陸目標地点までの最適な着陸軌道の

生成，を行う自律的な実時間技術が必要となる． 

(A)については，画像照合などを用いた地形相対航法（Terrain Relative Navigation: TRN）が

検討されている．TRN は，惑星周回軌道上の探査機から予め得られた地形データと，着陸

降下中の宇宙機によって得られた地形データとを比較することによって，宇宙機の位置，速

度，および姿勢を推定する航法技術である[12][13][14]．宇宙機の航法アルゴリズムは，IMU
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を用いた慣性航法値と TRN による航法値をカルマンフィルタによって融合することで，確

率的に最適な航法値を推定する．TRN による航法値算出は着陸までの間に複数回行われる

が，計算コストの関係などから，1Hz 以上で動作することは現在までに考えられていない． 

 

 

Fig 1.2-1 NASA/JPL の探査機 MARS2020 が TRN により着陸目標に接近する概念図[15]. 

 

(B)については，宇宙機の動力降下誘導(Powered Descent Guidance: PDG)アルゴリズムが実

行可能な着陸軌道を迅速に生成しなければならない．これまで，事前に計算された最適軌道

から近似計算によって軌道を生成する手法がアポロ計画以来用いられてきたが，低い計算

コストと引き換えに，生成可能な軌道の制約が多いという欠点が存在していた[16]．そこで，

宇宙機の着陸の最適制御問題を機上で実時間に解決する研究が盛んになされてきた．凸最

適化問題は，所定の精度での大域的最適解への収束保証と，内点法（Interior Point Method: 

IPM）を使用した迅速な解法手法が存在するため，宇宙機の自律着陸への利用が注目されて

いる[17]．この際，宇宙機の非凸型の最適制御問題を凸最適化問題として扱うために，無損

失凸化(Lossless Convexification)や、連続凸化(Successive Convexification: SCvx)等の手法が提

案されている．無損失凸化は，いくつかの形式の最適制御問題を，一度の凸最適化計算で解

くことを可能にする[18][19]．連続凸化は，凸最適化を反復的に用いることで，自由終端時

間の一般的な非凸最適制御問題を迅速に解くことを可能にする[20]．凸最適化を用いた手法

は，実際に NASA/JPL における火星探査機の着陸実験等で有効性が確認されている他[21]，

SpaceX 社の Falcon 9/Heavy 等の再使用ロケットの着陸誘導制御にも用いられている[22]． 

 



5 

 

  

Fig 1.2-2 NASA/JPL による火星着陸誘導の実験(左)[21]と， 

SpaceX 社による Falcon Heavy ロケットの着陸(右)[23] 

 

1.3. 航法精度と誘導軌道の関係 

着陸降下中の宇宙機の運動は航法精度に影響する．TRN の精度は地形取得のセンサ精度

と照合に使われる地形の特徴密度によって異なる．地形取得用のセンサが宇宙機に固定さ

れている場合，宇宙機の位置および姿勢は，TRN の精度を向上させる目的で変化させるこ

とができる．また 6 自由度の非線形運動による慣性航法の精度は，宇宙機の運動過程の影響

を受ける．以上のことから，6 自由度の降下着陸軌道の全過程は，ピンポイント着陸の精度

にとって重要な着陸時の航法精度に影響を与える．つまり，宇宙機の誘導軌道を適切に設定

することで，着陸時の航法精度を最適化出来る．これまで，探査ローバーの走行経路と航法

精度に関する研究では，A*法等の探索アルゴリズムにより航法最適な経路を求める研究が

なされてきた[24]．宇宙機の航法を考慮した誘導に関する研究では，視覚センサを着陸目標

付近に視線拘束することで，着陸地点周囲の危険の検出とともに，航法精度および着陸精度

の向上を期待する研究にとどまっている[25][26]．そのため，航法精度や着陸精度を数値的

に機上で最適化するためには，さらなる研究が必要である． 

 



6 

 

 

Fig 1.3-1 SELENE-B プロジェクトの初期検討における， 

地形特徴量(クレータ密度)による航法精度の変化[27] 

 

1.4. 本研究について 

本研究の目標は，予測不可能な不確実性を確率モデルとして考慮することで，惑星着陸精

度を最適化出来る誘導手法を提案することである．ここで，今回の修士論文で扱う不確実性

とは，航法アルゴリズムの初期誤差，IMU のノイズと初期バイアス誤差，TRN のノイズで

ある．探査機の運動や制御に関わる，推力誤差や大気モデル誤差等は含まず，航法に関わる

不確実性にのみ着目する．この際，機器の故障やアルゴリズムエラー等により発生する，不

連続な不確実性も除く．そして，すべての誤差とノイズはホワイトガウスノイズであるもの

とする．このようにすることで，発生する航法誤差を確率モデル上で議論できるようになる．

また，制御系のノイズ等の不確実性を考慮しない為に，ここでの惑星着陸精度は航法精度と

同義となる．以上の事から，今回の修士論文における最適化対象は航法精度であり，航法誤

差最小な着陸軌道(航法最適軌道)を，機上で実時間に計算できる潜在性を持つアルゴリズム

を提案する． 
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第2章  航法最適な最適制御問題の提案 

本稿では，航法誤差最小を意味する航法最適を定義した後，得られる解が航法最適軌道と

なる最適制御問題を示す． 

 

2.1. 航法最適の定義 

今回は制御系の誤差を考えないので，最新の航法値から誘導軌道が生成された際，宇宙機

の航法値上でそれに追従することは推力や制約の範囲内で可能である．そのため，着陸時は

宇宙機の航法値は着陸目標地点となる．しかし，航法値には誤差があるため，航法誤差の分

だけ着陸目標から離れる．そこで，着陸時の航法誤差が最小となる軌道，航法最適軌道を生

成出来れば，着陸精度を向上させることが出来る． 

ここで，航法最適を定義する．N 回宇宙機が飛行した際の，各回 i での着陸時の航法値を

Navi

i
x ，真の宇宙機位置を

True

i
x とすれば，最小化すべきは二乗誤差 ( )

2

True Navi

i i−x x の平均 2

costσ

である．これは以下の式(2.1.1)の様に書き表すことができる． 

 

( )
2

2

cost True Navi

1

1 N
i i

i

σ
N =

= − x x              (2.1.1) 

 

ここで，航法値は連続の値であることから回数 N は無限大に近づく必要がある．また，今

回は着陸時の航法値は着陸目標となるので
Navi Target

i =x x  である．式(2.1.1)は真の宇宙機位置

の平均 Truex を用いて以下のように書き換えることが出来る． 

 

( ) ( )
2

2
True Truecost True Target

1

1
,

N
i

i

σ N
N =

 = − + − →
  x x x x       (2.1.2) 

  

 となり，ここから集合計算後にゼロになる項を除いて整理すると以下のようになる． 

 

( ) ( )
2 2

2
True Truecost True Target

1

1
,

N
i

i

σ N
N =

 = − + − →
  

 x x x x       (2.1.3) 

 

そして，真の宇宙機位置の分散 2

Trueσ を用いれば  

 

( )
2

2 2
Truecost True Targetσ σ= + −x x            (2.1.4) 

 

となる．ここで，着陸誤差が航法誤差そのものであるので，航法値の分散 2

Naviσ と平均

Navix は，  
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2 2

Navi Trueσ σ=                (2.1.5-a) 

Navi True=x x                   (2.1.5-b) 

 

である．これを用いれば最小化すべきは 

 

( )
2

2 2
Navicost Navi Targetσ σ= + −x x             (2.1.6) 

 

となる．初期航法値や IMU，TRN の誤差やノイズがホワイトガウスノイズで，航法アルゴ

リズムが線形であれば， NaviTarget =x x となる．一方，航法アルゴリズムが非線形の場合は分

布に偏りが発生し NaviTarget x x となる．しかし，航法誤差の分布の大きさは分散 2

Naviσ の大き

さと近似的に比例すると考えることが出来るので， 

 

( )
2

2
NaviNavi Targetσ  −x x             (2.1.7) 

 

となる．つまり，式(2.1.6)と式(2.1.7)を用いれば， 

 

( )
2

2 2 2
Navicost Navi Target Naviσ σ σ= + − x x           (2.1.8) 

 

であるので，  

 
2 2

cost Naviσ σ                 (2.1.9) 

 

である．つまり，航法値の分散を最小化することで航法最適の解が得られる． 

 

2.2. 最適制御問題の評価関数 

  航法誤差はセンサの計測ノイズによって発生するので，ノイズ強度の大きさを予め計測

することで，誘導軌道を飛行した際の航法値の分散を飛行前に計算できる．惑星への着陸

を行う宇宙機の航法アルゴリズムには，カルマンフィルタ等が用いられ，確率的に最適な

航法値を計算する．この際，カルマンフィルタは航法値と共に，その値の推定誤差の大き

さを示す共分散行列 P も計算する．共分散の計算にはセンサのノイズ強度，推定誤差の時

間発展と観測更新のモデルが必要である．そのため，誘導軌道が決まれば実際のセンサ入

力が未知であっても航法値の分散は計算できる．非線形モデルを扱う拡張カルマンフィル

タの場合，実際のモデルの線形化と離散化をとおして推定誤差共分散を計算するので，実

際の分散と正確には一致しない．しかし，センサのノイズ強度から求めた分散と複数回の

シミュレーションでの航法値から求めた分散は，相関の関係である．共分散行列 P は正方

の対称行列であり，対角項に分散値，非対角項が共分散値になっている．以後特に明示し

ない限り，共分散に分散が含まれるものとする． 
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本研究はこの相関関係を利用し，着陸時の航法精度を最小化するために，航法アルゴリズ

ムのカルマンフィルタの共分散行列の成分和， ( )cost costtrace T H P H を評価関数に定める．そ

して，着陸時のカルマンフィルタの推定誤差共分散
fkP は，IMU や TRN のノイズや誤差の

分散値が事前の検証から明らかになり，宇宙機の真の着陸軌道が誘導軌道と一致すると仮

定すると，前で示した通り事前に計算できる．実際の着陸降下での宇宙機の航法値は事前に

はわからないが，航法最適な誘導軌道近傍に存在すると考えられる．ここで，元の推定誤差

モデルが線形で時不変であれば，宇宙機の航法値の分布はフィルタの共分散行列と等しく，

事前の誘導軌道から予測された共分散と一致する．そのため，事前の航法精度の予測と実際

の航法精度の差は，離散化の精度の範囲内である．しかし，非線形の推定誤差モデルで拡張

カルマンフィルタを使用した場合には，実際の宇宙機状態の推定値を利用したフィルタ行

列により，フィルタが実行される．そのため，飛行毎の航法値の推定誤差共分散
fkP も異な

る． 

これは次のような特徴をもたらす．一般的な最適制御問題の解の必要条件は，解が評価関

数への勾配がゼロの停留点であることである．今回，真に最小化したいのは 2

Naviσ である．以

下の Fig 2.2-1 の通り，評価関数 ( )cost costtrace T H P H の停留点上であったとしても，実際に宇

宙機が飛行するのはその周辺の軌道であるため， 2

Naviσ 上では停留点ではない場合もある．確

率的に分布する航法精度の和というのは，移動平均のように作用し，今回の評価関数の局所

的な最適性を失わせる場合がある．これは，評価関数 ( )cost costtrace T H P H の停留点上での分

散が大きい場合に発生しやすい． 

 

 

Fig 2.2-1 真に最小化したい評価関数 2

Naviσ と今回の評価関数 ( )cost costtrace T H P H の違い． 

 

 以上のような特徴が存在するが，本論文では ( )cost costtrace T H P H の停留点であれば，それ

を最適解と考える． 
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2.3. 提案する最適制御問題 

以上の事を利用し，次に定める航法精度を最適化する最適制御問題を定めた．なお，今回

は簡単のために，固定終端時間問題として定義する． 

 

Problem1: Navigation-Optimal Non-Convex Optimal Control Problem 

Minimize   ( )1 cost costtrace
f

T

kJ =  H P H                           (2.3.1) 

  Subject to                                                          

( ),=x f x u                                  (2.3.2) 

( )  0 , , 1, ,m = g x u                           (2.3.3) 

( )  0 , , 1, , n h x u                           (2.3.4) 

| 1 1 1| 1 1 , 0,k k k k k k k fk k− − − − −
 = +  P F P F Q                    (2.3.5) 

( )  | | 1 | 1 | 1 | 1 1, = , , 0,K K K K K K KF KF K K KF KK K ffF K K K K k
−

− − − −
 = − +    

1

P P P H H P H R H P K (2.3.6) 

 

 ここで式(2.3.1)が評価関数を示しており，終端での共分散
fkP の任意成分に重み行列 costH

を掛け，その答えの行列の対角成分の和が最小化すべき評価関数となる．式(2.3.2)は宇宙機

の状態 x と制御 uより成り立つ状態運動方程式である．そして式(2.3.3)が動力降下開始時点

と終端での境界条件を示し，式(2.3.4)は状態と制御の不等式制約を示している．不等式制約

には推進力の上限下限値や，推力方向制約，機体の回転や姿勢の安全制約，飛行高度等の安

全制約が含まれる．そして式(2.3.5)がカルマンフィルタの予測更新であり，式(2.3.6)が観測

更新である．6 自由度の非線形運動を推定する場合，カルマンフィルタは拡張カルマンフィ

ルタとなる．つまりフィルタを構成する行列
kF は宇宙機の状態によって変化し，離散化さ

れた式(2.3.4)では kQ も状態に依存する．また，TRN の精度は宇宙機が取得する地表地形デ

ータに依存するため，観測精度 kR も宇宙機の状態に依存する．カルマンフィルタの終端の

ステップは
fk であり，各ステップ間で予測更新は実行される．観測更新はあらかじめ決定

されたステップで観測更新を行うものとし，それらは一連のステップ K で実行される． 
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第3章  提案する最適制御問題の解法 

本稿では，前稿で提案された航法最適な最適制御問題を解くアルゴリズムについて示す．

まず，推定誤差共分散が，提案する数学的仮定の下で線形化出来ることを示す．次に，近年

の凸最適化を利用した最適化手法を参考に，航法最適軌道を生成するアルゴリズムを示す． 

 

3.1. 近年の凸最適化を利用した高速解法 

Problem 1 を潜在的に機上で実時間に解くために，近年の凸最適化を用いる最適化アルゴ

リズムを参考にする．凸最適化は内点法という数理最適化手法により，所定の精度での大域

的最適解の計算が多項式時間で行え，収束が保証されている．また，凸最適化問題毎の数学

的な構造を利用した，専用の改良コードを利用することで，小規模の問題であれば，一般的

な内点法による凸最適化アルゴリズムより数桁短い時間で高速に解くことが可能である

[28][29]．このような利点から，自律移動システムへの利用に適している．火星着陸におけ

る質点系宇宙機の燃料最適問題のような一部の問題は，緩和変数の導入や変数変換により，

無損失に凸最適化問題に変形(無損失凸化)出来ることが，最大値原理を利用して証明されて

いる[19]．NASA/JPL の研究では，火星着陸問題において，凸最適化問題への変形と専用の

改良コードの利用により，最適化にかかる時間を 1000 倍程度高速化した実績がある(Fig 3.1-

1)[30]．実際の火星探査機用のコンピュータ上で想定されるアルゴリズムを実行する実験か

ら，要求されると想定される計算時間内で，着陸軌道が計算できることが可能とされた[31]． 

 

 

 

Fig 3.1-1 凸最適化の利用と改良コードの利用による 10 年で 1000 倍の高速化[30]． 
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さらに，一般的な非凸の最適制御問題を，反復的な凸問題への緩和と凸最適化によって解

く手法が注目されている．この手法では，最適化問題を基準軌道周りで凸化し，それを凸最

適化で解き，生成された解を新たな基準軌道とすることを繰り返す．そして，最終的に基準

軌道は変化しなくなり解は収束する．この際，緩和問題の収束解は元の非凸問題の局所解と

なる．この様な手法は，古くは化学プラントの非線形モデル予測制御の解法として研究され

ていた[32]．また近年は，宇宙機の軌道上ランデブーや，小惑星への着陸軌道生成，6 自由

度運動や空気抵抗を考慮した火星ロケットの着陸軌道生成，UAV の衝突回避機動の研究等

で用いられている[33][34][20][35][36]．総称としては定まっていないものの，Yuanqi Mao 氏

と Açıkmeşe, Behçet 氏らは連続凸化(Successive Convexification: SCvx)という名称を用い，一

般化したアルゴリズムを示している[37][38]．SCvx としての研究は 2015 年頃から発表され

始めており，2019 年 2 月現在研究途上ではあるものの，SQP 等の既存の手法より少ない反

復回数で効率よく最適解を計算出来ることが判明している[39]． 

SCvx の特徴は，連続時間最適制御問題の時間方向への離散化，非線形状態方程式の一次

テーラー展開精度での線形化，緩和変数の導入による大域的な収束性の向上，信頼領域の導

入による数値安定性の向上がある．アルゴリズムの概念フローを Fig 3.1-2 に示す． 

 

 

Fig 3.1-2 Successive Convexification の概念フロー． 

 

Fig 3.1-2 によると，問題の線形化を実行するが，これらが適用できるのは，状態方程式等

の確定的な値を用いる場合に限られる．本研究のカルマンフィルタのような観測も含む非

線形確率システムの共分散行列を，基準軌道の状態要素に対し線形化する手法は，一般的な

方法が無い．そこで，次節に示す数学的仮定を導入することで，今回提案した非凸の最適制

御問題を凸化する． 
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3.2. 推定誤差共分散の基準軌道に対する線形化手法の提案 

評価関数の推定誤差共分散のトレース値を線形化するために，次の(a)~(d)の計算を行う． 

(a) 連続する観測更新の間の区間 ,k K K− +   における予測更新に関して，ステップ K + で観

測更新直前の共分散のトレース値 ( )| 1
tr

K K+ + −
P を，ステップ K − で観測更新直後の共分散の

トレース値 ( )|
tr

K K− −P , 各ステップでの
kF ， kQ で微分する．ここで，  1,= fiK K KK−

−
1

であり，
1= iK K+

+
である．なお， 1= fK K−

− の場合は，区間は , fk K K−   となり，

( )1cost cost|tr
f f

T

K K − H P H を ( )1| 1tr
f fK K− −P , 

kF ， kQ で微分する． 

(b) 観測更新ステップ  1, fk K K における，観測更新直後の共分散行列のトレース値

( )|tr K KP を，観測更新直前の共分散行列 ( )| 1tr K K−P ，観測行列 kR で微分する． 

(c) カルマンフィルタの各ステップの行列
kF  , kQ  , kR を，各ステップでの状態 kx と制御 ku

で微分する． 

(d) (a)(b)の結果に(c)の結果を掛けることで，評価関数を状態 kx と制御 ku に対し線形化する． 

 

 この際，ステップ(a)や(b)では共分散のトレース値 ( )|
tr

K K− −P , ( )| 1tr K K−P で共分散のトレース

値 ( )| 1
tr

K K+ + −
P , ( )|tr K KP を微分するが，これは数学的な方法が定義されていない．その為，次の数

学的仮定を導入し，微分計算を行う． 

 

3.2.1. 数学的仮定の考案 

以下の数学的仮定 Assumption 1 を考案した． 

 

Assumption 1: 

基準軌道 i
x の近傍であれば，式(3.2.1)が等号であると仮定して(a)(b)を計算した結果は，近似

的に，状態 kx や制御 ku と評価関数間の勾配である． 

 

( )

( )
tr

tr

k

kk

k


P

P P

P

                              (3.2.1) 

 

 式(3.1)は共分散行列
kP のすべての成分が，近似的に基準軌道の共分散 kP とのトレース値

の比で定まることを仮定している．実際には，式(3.2.1)が等号になることは kk =P P 以外に

はほとんど考えられない．そして，この仮定によって線形化された問題の停留点が，元の問

題の停留点であるかは現在検証中である．その為，生成軌道が最適解であるかは今後の検証

によって判断される．検証では，生成軌道に変化が生じなくなるアルゴリズムの収束時に，

kk =P P となって式(3.2.1)が等号になる事実に着目している． Assumption 1 の導入と，後述

の解法アルゴリズムでの収束に関する数学的に厳密な考察は，今後の重要課題の一つであ

る． 
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3.2.2. 時間発展式の線形化 

 Assumption 1 を用いて，(a)(c)(d)の計算を行い，カルマンフィルタの時間発展式を基準軌

道周りで線形化する． 

 観測更新の間の区間 ,k K K− +   における，カルマンフィルタの時間発展式は， 

 

1 1 11

1
11 1

K K i KK
T T

k k k i kK K K K
k ii Kk K k K k K

− + ++

+ + − −

−+ − +

− + +−

−
= +== − = = −

       
=             

        
   P F P F + F Q F    (3.2.2.1) 

 

である．これの両辺でトレースを取ると 

 

1 1 11

1
11 1

tr tr +tr
K K i KK

T T

k k k i kK K K K
k ii Kk K k K k K

− + ++

+ + − −

−+ − +

− + +−

−
= +== − = = −

               =                                  
   P F P F F Q F  (3.2.2.2) 

 

となる．ここで式(3.2.2.2)の右辺を ( )|
tr

K K− −P ，
kF ， kQ で微分する． ( )|

tr
K K− −P で微分する場合

は Assumption 1 を用いる．これらの結果は以下の通りになる． 

 

( )
( ) ( )

1|

|

1 1|
|

tr

tr

1
tr

tr

T
K

K K
T

K Kk k

k K
K

K

k KK K
K

− −

− −

+ +− −

+ +

− −
= − = −

−
    
    
    



     

 
P

F P F

P P
       (3.2.2.3) 

 

( ) 1 1
| 1

1

1

1

1

|
1 1

1 1

1 1

1

tr
2

T
k k

K K

l l l

l K l Kk

T
K K k

l l l lK K
i

i i

l

i

k l k l k l kK

+ +

+ +

− −

− −

−

+ +
−

= − = −

−

= − = − = − =

− +

−=

− +

    
=    

    

          
    +                  

 

   

P
F F F

F

F P F F Q F

   (3.2.2.4) 

 

1 11

1 1

tr T
k kK K

l l

l K l Kk

+ +

+ +

+ +−

= − = −

        
=    

    
 

P

F F
Q

                (3.2.2.5) 

 

ここで，最終区間である ,f fk K k   の場合は，
1K K+ + −

F と
1K + −

Q に関して式(3.2.2.6)の様に

置き換えることで計算する． 

 

cost1

cost 1 cost1

f

f

KK K

T

KK

+ +

+

−

−−

=

=

F H F

Q H Q H
             (3.2.2.6) 

 

そして，予測ステップの式(3.2.2.2)に関しての一次テーラー展開を行うと 
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( ) ( )

1

1 1

1 1 1

tr

tr tr tr tr

tr

tr tr

K K

k

K K

k k

k

K K

K K K K K K K K

K K

K K K K K

k k k k

k K k k

+ +

+ + + + − − − −

− −
− −

+
+ + + +

−
− −

−

− −

− − −

=

   
         − = −                    

 

  
                + − + −

  
 
   



P

F

P

F F

Q

P

P P P P

P

P P

F F Q Q
F QSUM











(3.2.2.7-a) 

 

の通りである．ここで
SUM

 は，この論文においては，行列の全要素の合計を計算する計算記

号とする．これを変形すると， 

 

11 1 1

1
SUM

1

1

tr tr tr

tr tr

tr

tr

tr

K K

K K
k k

k k

KK K K K K K

k kK K K K
k K k k

K K

K K

K K

+
+ + + + + +

+ + − −

−
− −

− −
− −

+ +

+ +

−− − −

−
=

−

−

  
                           =  + +     

                
    


 + − 

 

 
P

P

F F

F Q

P P P

P P F Q
F Q

P

P

P

1 1 1

SUM

tr

tr

tr tr

K K

k

K K

k k

k

K K

K K

K K K K K

k k

k K k k

− −

− −
− −

+
+ + + +

−
− −

− − −

=


 

    
    

 

  
                − + 

   
  
    

 

P

F

P

F F

Q

P

P

P P

F Q
F Q

(3.2.2.7-b) 

 

 となり，左辺の
1

tr
K K+ + −

 
 
 

P は右辺 1 行目の tr
K K− −

 
 
 

P , kF , kQ によって線形に表すことが

出来る． 

更に，
kt

 を予測ステップが行われる時刻 kt における，状態
kt

x と制御
kt

u の要素の一つだと

すると， ( )| 1
tr

K K+ + −
P を

kt
 で微分した結果は次のようになる． 

 

 
1 1 1

SUM

tr tr tr

, ,
k k k

k k k

K K K K K K
k k

t t t

t k t k t


  

+ + + + + +− − −

                    
= +   

      
 


P P P

F Q
x u

F Q
 (3.2.2.8) 

 

以上の計算結果から，基準軌道から計算できる行列
P, K−A ,

P, kB ,
P, K−Z を用いれば，カルマ
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ンフィルタの時間更新は次のようになる． 

 

1

p, p, p, 1
tr tr

k

k

K
t

kK KK K K K
k K t

+

− −+ + − −

−

−

−
=

       =     
        


x

P A P + B + Z
u

      (3.2.2.9) 

 

1

p, 

tr

tr
K K

k

K K

K

K K

+ +

−

− −
− −

−

   
 

=
   
 

P

F

P

A

P

              (3.2.2.9-a) 

 

1 1

p, 

tr tr

,

K K K Kk k

k k

k k

t tk k

K K K K

k T T

t t

+ + + +

− − − −

− −

 
 
            

=  
  

 
 
  

P P

F F

Q Q
x u

P P

B
x u

         (3.2.2.9-b) 

 

1 1 1

, p, , p, p, 

SUM

tr tr

,
t tK K k kk k

t tk k

k k

k

K K K K K
k k

k k k

k K k t k t

B B 
 

+
+ + + +

−
− −

− − −

=

  
                 = +   

     
  
    

 
P x x

u u
F F

Q

P P
F Q

B
F Q

 (3.2.2.9-c) 

 

1

p, p, p, 1
tr tr

k

k

K
t

kK KK K K K
k K t

+

− −+ + − −

−

−

−
=

       = − −     
        


x

Z P A P B
u

       (3.2.2.9-d) 

 

3.2.3. 観測更新式の線形化 

次に(b)(c)(d)を計算することで，観測更新を線形化する， 

 観測更新は以下の式(3.2.3.1)を行うことで実行できる． 

 

( )
1

1 1 1 1

T T

KK K K K K K K K K K

−

− − − −
= − +P P P H HP H R HP         (3.2.3.1) 

 

 両辺にトレース値を取ると， 

 

( ) ( ) ( )
1

1 1 1 1
tr tr tr T T

KK K K K K K K K K K

−

− − − −

 = − + 
 

P P P H HP H R HP      (3.2.3.2) 

 

である．ここで式(3.2.3.2)の右辺を ( )| 1tr K K−P , KR で Assumption 1 を利用して微分すると，そ

の結果は以下のようになる． 
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( )
( ) ( )

( )

( )
( ) ( )

1

1 1 1

1 1

1 1

1 1 1 1 1

1

tr 2
1 tr

tr tr

1
tr

tr

K K T T

KK K K K K K

K K K K

T T T T T

K KK K K K K K K K K K

K K

−

− − −

− −

− −

− − − − −

−


  − +
  

 + + +
  

P
P H HP H R HP

P P

HP H R HP P H HP H R HP H
P

(3.2.3.3) 

 

( )
( ) ( )

1 11

1 1 1 1

tr T
K K T T T T

k kK K K K K K K K

K

− −−

− − − −


 = + +
  

P
HP H R HP P H HP H R

R
    (3.2.3.4) 

 

そして，基準軌道から計算できる行列
m,kA  , 

m,kB  , 
m,kZ を用いれば，予測更新での式

(3.2.2.7)式(3.2.2.8)と同様の手法により，基準軌道周りで線形化出来る． 

 

( ) ( )| m, | 1 m, m,tr tr  
k

k

t

K K K K K K K

t

−

 
= + + 

  

x
A B ZP P

u
        (3.2.3.5) 

 

( )
( )

11

m,

tr

tr
K K

k

K

K K

K K −−


=


P

R

A
P

P
            (3.2.3.5-a) 

 

( ) ( )
1 1

m, 

tr tr
,

K K K K
K K

K K

t tK K

K K K K

K T T

t t− −

 
 
  

=   
 
 
 

P P

R R

x u

P P
B

x u
         (3.2.3.5-b) 

 

( )

1

, m, , m, m, 

SUM

tr
,

tKKK K
tK

k

K K
K

K K K

K t

B B 


−

 
  
 =  

  
 
 


x

P
u

R

P R
B

R
     (3.2.3.5-c) 

 

( ) ( )m, | m, | 1 m,tr tr  
k

k

t

K K K K K K K

t

−

 
= − −  

  

Z P P
x

A B
u

       (3.2.3.5-d) 

 

3.2.4. 推定誤差共分散の線形化結果 

  式(3.2.2.9)と式(3.2.3.5)より，評価関数は以下のように基準移動周りにおいて，状態 kx と制

御 ku に対し以下のように線形化できる． 

 

 

 

 



18 

 

( ) ( )

    

 

| m, | 1 m, m

,

,

1 2 2

1

p,

1

p,  1

3

p

tr tr   ,

 , , , , , , ,  

tr tr ,
k

K

K

k

i
K

t

kK

t

KK K K K i
k

t

K K K K K K K

f

t

f

K

K K K K K K K K

+

− −+ + − −

−

+

+ + + + + + +

+

+

−

−
=

−

−

−

  
      =   

     

 
 = + +
 
 

  



    

  



x

x
P A P + B + Z

u

P PA B Z
u

        (3.2.4.1) 

 

( ) ( )cost cost p, p, p, 1
tr= tr

f

k

f ff f f f

f k

k
tT

K k Kk k K K
k K t

J
−

=

  
    
    

= 
x

H P H A P + B + Z
u

  (3.2.4.2) 

 

3.3. 非凸最適制御問題の凸問題への緩和 

前節より評価関数が基準軌道周りで線形化出来ることが示された．この結果を利用し

Problem 1 を高速に解く手法を示す．SCvx のような元の問題の凸問題への緩和と凸最適化を

繰り返す場合，連続時間最適制御問題の離散化が行われる．式(2.3.2)等の状態方程式は，こ

こで時間方向に離散化される．今回は運動方程式の他にカルマンフィルタも存在するが，状

態方程式とフィルタの離散化は同時刻に同区間で行われる方法をとるものとする．つまり

この離散時間間隔は，実際のフィルタの時間更新ステップと同一である必要はない．以上の

事を踏まえて，次の(A)~(D)により，式(2.3.1)~式(2.3.6)の元の最適制御問題は凸化された緩

和問題に変形される． 

 

(A) 非線形状態方程式の一次テーラー展開精度での線形化 

(B) 連続時間最適制御問題の時間方向への離散化 

(C) 緩和変数の導入 

(D) 信頼領域の導入 

 

航法アルゴリズムの拡張カルマンフィルタは通常(A)(B)の計算を含んでいる．そこで，宇

宙機の状態方程式や制約条件に関して，主に(A)(B)の計算を行う．(C)は大域的な収束性の向

上のために行われ，これにより，収束の過程で状態方程式の拘束を逸脱しながら，より大域

的な最適解に収束することが許される．最後に，(D)での信頼領域による制約条件により，

局所的な最適値に収束する際の数値的安定性を高める．以下，式(2.3.1)~式(2.3.6)を(A)~(D)

に従って凸型の緩和問題に変形する． 
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(A) 非線形状態方程式の一次テーラー展開精度での線形化 

以下のように，状態方程式(2.3.2)は一次テーラー展開できる． 

 

( ),=x f x u                                   (2.3.2) 

 

( ) ( )T T

 
− = − + −

 x x

u u

f f
x x x x u u

x u
             (3.3.1) 

 

そして，これを整理すれば，基準軌道から計算できる行列 sA , sB , sZ を用いて，式(3.3.2)の

様に線形化出来る． 

 

s s s= + +x A x B u Z                    (3.3.2) 

 

Ts


=
 x

u

f
A

x
                 (3.3.2-a) 

 

Ts


=
 x

u

f
B

u
                 (3.3.2-b) 

 

s s s= − −Z x A x B u                (3.3.2-c) 

 

 次に式(2.3.4)の n 個の不等式制約のうち非凸の制約 ς について線形化を行う．状態方程式

と同様に一次テーラー展開を行う．  

 

( )  0 , , 1, , n h x u                            (2.3.4) 

 

( ) ( ) ( )   ( ) T T
0 , , 1, , ,

ς ς

ς n NonCς onvex+
 

 − + − 



 x x

u u

h h
h x u x x u u h x u

x u
  (3.3.3) 

 

 そして，これは次のように基準軌道から計算できる行列 ,ςcA , ,ςcB , ,ςcZ で線形化出来る． 

 

  ( ) , , , , 1, , ,0 c c cς ς ς ς n NonConvex + +  A x B u Z h x u       (3.3.4) 

 

, Tc

ς

ς


=
 x

u

h
A

x
                  (3.3.4-a) 

 

, Tc

ς

ς


=
 x

u

h
B

u
                 (3.3.4-b) 

 

( ), , ,, ςc c cς ς ς− −=Z h x u A x B u              (3.3.4-b) 
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(B) 連続時間最適制御問題の時間方向への離散化 

線形化された状態方程式(3.3.2)はまだ連続時間であり，これを離散時間化する．離散時間

の区間幅が一様な場合については式(3.3.5)の様に離散時間時刻
kt を定義する． 

 

, 0,k f f

f

k
t t k k

k
                   (3.3.5) 

 

そして，連続時間での状態遷移の式(3.3.2)を，ステップ間の状態遷移に書き換える．この

際，制御入力の非連続の変化を避けるため，SCvx では制御値が時間に対し線形に変化する

ものとしてモデル化している．これは，各ステップでの制御値と共に以下の式(3.3.6)で表せ

られる． 

 

( ) 1

1 1

1 1

,k k

k k k k

k k k k

t t t t
t t t t

t t t t

+

+ +

+ +

− −
= +  

− −
u u u           (3.3.6) 

 

この様な場合，あるステップ k と次のステップ 1k + の間の状態の関係は，以下の式(3.3.7)

のようになる． 

 

1 , , , 1 , , 0,k s k k s k k s k k s k fk k− +

+ +
 = + + +   x A x B u B u Z            (3.3.7) 

 
( ), 1

,

s t k kk
t t

s k e + −
=

A
A                   (3.3.7-a) 

 

1 ,1

, ,

1

k s t kk

k
k

t t tk

s k s t
t

k k

t t
e dt

t t

+  −− +

+

−
=

−
A

B B             (3.3.7-b) 

 

1 ,

, ,

1

k s t kk

k
k

t t tk

s k s t
t

k k

t t
e dt

t t

+  −+

+

−
=

−
A

B B             (3.3.7-c) 

 
1 ,

, ,

k s t kk

k
k

t t t

s k s t
t

e dt
+  −

= 
A

Z Z                (3.3.7-d) 

 

(C) 緩和変数の導入 

大域的な収束性の向上のため，各時刻 k の状態方程式に緩和変数 kν を加える．緩和変数は

評価関数にも過大な重みと共に加えられ，アルゴリズム収束時には数値的に無視できる大

きさになる． 

 

1 , , , 1 , , 0,k s k k s k k s k k s k k fk k− +

+ +
 = + + + +   x A x B u B u Z v      (3.3.8) 

 

(D) 信頼領域の導入 

信頼領域は局所的な最適性が保たれる範囲
2

η を表す．解の生成範囲に制限を設けること

で，数値的な安定性を確保する．生成された解から安定性が保たれてないと判れば，信頼範

囲 maxη を調整する．信頼範囲は次の式(3.3.9)のように計算される． 
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2

2

   
= −   

   

x x
η

u u
               (3.3.9) 

 

max2
ηη                  (3.3.10) 

 

以上の結果を用いると，非凸の航法最適制御問題 Problem 1 は，以下の式(3.3.11)~式(3.3.19)

の凸型の最適制御問題 Problem 2 に書き直される．ここで，評価関数(3.3.11)の pw , νw , ηw は

重み値である． 

 

Problem 2: Navigation-Optimal Convex Optimal Control Problem 

Cost Function 

Minimize   ( )2 cost cost 2 2
tr

f

T

p k ν ηJ w w w=   + +H P H ν η          (3.3.11) 

Subject to                                                

 

Boundary Condition: 

( )  0 , , 1, ,m = g x u                       (3.3.12) 

 

Dynamics:  

1 , , , 1 , , 0,k s k k s k k s k k s k k fk k− +

+ +
 = + + + +   x A x B u B u Z v         (3.3.13) 

 

Convex Constraints: 

( )   ( ) 0 , , 1, , ,n Convex h x u h x u          (3.3.14) 

 

Non-Convex Constraints: 

  ( ) , , , , 1, , ,0 c c cς ς ς ς n NonConvex + +  A x B u Z h x u      (3.3.15) 

 

Navigation: 

( ) ( )

    

 

| m, | 1 m, m

,

,

1 2 2

1

p,

1

p,  1

3

p

tr tr   ,

 , , , , , , ,  

tr tr ,
k

K

K

k

i
K

t

kK

t

KK K K K i
k

t

K K K K K K K

f

t

f

K

K K K K K K K K

+

− −+ + − −

−

+

+ + + + + + +

+

+

−

−
=

−

−

−

  
      =   

     

 
 = + +
 
 

  



    

  



x

x
P A P + B + Z

u

P PA B Z
u

     (3.3.16) 

 

( ) ( )cost cost p, p, p, 1
t rr t

f

k

f ff f f f

f k

k
tT

K k Kk k K K
k K t

−
=

  
    
    

= 
x

H P H A P + B + Z
u

      (3.3.17) 

 

Trust region: 

 
2

2

   
= −   

   

x x
η

u u
                         (3.3.18) 

 

max2
ηη                               (3.3.19) 
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3.4. 解法アルゴリズムの提案 

凸最適化問題に緩和された Problem 2 を繰り返し利用することで，元の最適制御問題を解

くアルゴリズムを提案する．これまでの凸最適化による軌道生成では，カルマンフィルタの

共分散は扱われておらず，今回初めて，それを考慮したアルゴリズムを提案する． 

 

Algorithm 1: 

Initialization: 

初期軌道の状態 0

kx , 0, fk k   と制御 0

ku , 0, fk k   を選択する． 

0

kx と 0

ku を初期基準軌道
1

kx ,
1

ku とする． 

 

Successive Problem Convexification and Convex Optimization Loop: 

for )max1,i i   

Step (1): 基準軌道を宇宙機が飛行した際のカルマンフィルタの動作を計算する.フィ

ルタの共分散 i

kP ，フィルタ行列 i

kF ， i

kQ ， i

kR を計算する． 

Step (2): 基準軌道とフィルタ共分散，フィルタ行列から，Problem 2 で用いる以下の

行列を計算する． 

・Dynamics: ,s kA , ,s k

−
B , ,s k

+
B , ,s kZ , 0, fk k    . 

・Non-Convex Constraints: ,ςcA , ,ςcB , ,ςcZ  

  1, ,n NonConvexConstraintς  . 

・Navigation: p, KA , p, kB , p, KZ , m, KA , m, KB , m, KZ , 0, fk k    , K K . 

Step (3): Problem 2 を解き，状態 i

kx と制御 i

ku ，そして緩和値 v を算出する． 

Step (4): 収束判定，基準軌道の再設定，信頼領域の調整を行う． 

If 1

2

i i

k k Δ−− x x  

   Break; 

else 

 ・信頼領域 maxη の調整． 

・得られた状態 i

kx と制御 i

ku を次の基準軌道
1i

k

+

x ,
1i

k

+

u とする． 

End 

End 

 

  最初に，初期軌道となる状態 0

kx と制御 0

ku を入力する．この初期軌道における各離散時刻

の変数間では，運動学的な一貫性が成り立つ必要はない．その後，非凸最適制御問題の凸化

と凸最適化を最大 maxi 回繰り返す．Step (1)では基準軌道を飛行した場合のカルマンフィルタ

の動作を計算し，基準となるフィルタの行列や共分散を計算する．Step (2)では Problem 1 の

非凸最適制御問題を Problem2 の凸最適制御問題にするための各線形化行列を計算する．

Step(3)では Problem 2 を凸最適化で解く． Step (4)では凸最適化により得られた解から，収

束判定，基準軌道への設定，信頼領域の調整を行う．解の変化量が小さく数値的に無視でき

る大きさ Δ以下だった場合は，解が収束値であるとみなし，計算を終了する．また，計算が

収束しない場合でも繰り返し回数が maxi に到達した場合は計算を終了する．もし，Step(3)で
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得られた軌道が，数値的に無視できる誤差の範囲内で基準軌道と一致している場合，得られ

た軌道では Assumption 1 は等式となる．そのため，この軌道は Problem 1 の実行可能解の一

つであることは保証されている． 
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第4章  火星着陸例題での提案手法の検証設定 

本稿では，火星着陸例題を利用した提案手法の検証設定について示す．火星着陸例題では，

(a)提案アルゴリズムでの航法最適軌道の生成と燃料最適との比較，(b)モンテカルロ解析に

よる生成された航法最適軌道の評価，(c)航法センサの観測更新数と終端時間の変化による

生成軌道の変化，を検証する．今回は，火星への宇宙機着陸の終端誘導制御を例にする．着

陸の状況については，NASA/JPL のキュリオシティの例を参考に設定した[40]． 

 

4.1. 火星着陸例題の問題設定 

 

 

Fig 4.1-1 火星への宇宙機着陸問題の概念図 

 

本例題で扱う問題設定を示す．まず座標系について示す．今回宇宙機に固定された機体座

標系(B 系)と惑星表面に固定された座標系(I 系)がある．B 系の座標原点は宇宙機の重心にあ

り機軸方向が X 軸正方向である．また I 系は惑星表面に固定された座標系で，地表上向き

に垂直な方向を X 軸とする．重力は惑星表面の X 軸負方向のみに作用し，水平方向に関し

ては慣性系が成り立つものとする．宇宙機には推力を発生させるロケットエンジンと，IMU，

TRN 用のセンサが搭載されている．ロケットエンジンは 2 軸のジンバル上に固定されてお

り，重心から距離 T Br の位置で推力を発生させる．TRN 用のセンサは機体に固定されてお

り X 軸負方向を向いている．機体質量は推進剤の消費と共に軽くなるが，重心位置と機体

の慣性モーメントは変化しないものとする． 
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Fig 4.1-2 火星着陸例題での宇宙機の模式図 

 

火星着陸におけるシナリオは次の通りである．宇宙機は火星大気突入前，地球からの電波

を用いた軌道決定(Delta Differential One-way Range: DDOR)を行い，最新の航法データを取得

する．そして火星大気突入を行い滑空飛行する．滑空中は IMU の計測データをもとに航法

と制御が行われ，この間，航法誤差は拡大を続ける．高度が低下すると火星大気密度は上昇

し，機体の速度は一層低下する．大気突入前の機体の運動エネルギーのほとんどは，対気抵

抗で失われる．そして高度数キロメートルでロケットエンジンを噴射し，動力降下し着陸す

る．この際，機体に取り付けられた TRN センサを用いて，大気減速中に発生した IMU の航

法値の航法誤差をカルマンフィルタにより修正する．高度が低下しセンサの視線距離が短

くなると，地形をより詳細に取得することが可能になり，TRN 精度は向上する．しかし視

線距離が短くなりすぎると，宇宙機に事前に記録されている地図情報の粗さの影響から，地

形照合が難しくなる． 

今回は，動力降下開始から着陸までを扱う．機体運動は 6 自由度でモデル化され，TRN で

は機体の位置と速度が計測されるものとする． 

 

4.1.1. 宇宙機の運動モデル 

 宇宙機の状態量は ( ) 20 1t x と制御量 ( ) 3 1t u は以下の通りである． 

 

( ) I I I B B B B

T

t m 
  x r v q ω T T          (4.1.1.1) 

 

( )
T

t   u T               (4.1.1.2) 

 

 ここで，状態量 ( )tx におけるmは機体質量で， Ir と Iv は I 系での位置と速度である． I Bq

は宇宙機の姿勢を表すクォータニオンであり，B 系から I 系への姿勢変化を示す． Bω は B

系での機体の角速度ベクトルである． BT は B 系で見た宇宙機の推力ベクトルであり， BT は

推力の時間変化である．また，制御量 ( )tu におけるT は推力の時間変化の 2 階微分値であ

る． 
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 次に，宇宙機の状態方程式 ( ) ( )( )k ,t tf x u を示す．これは，ロケットエンジンの比推力の Isp , 

地球の標準重量の earthg ，B 系から I 系への方向余弦行列(Direction Cosine Matrix: DCM)の I BC ，

機体角速度 Bω の成分からなる交代行列，機体の慣性テンソル BI ，また重力ベクトル Ig か

ら計算され，以下のように書ける． 

 

( ) ( ) ( )( )

( )

( )

( )
( ) ( )

( )( ) ( )

( ) ( ) ( )( )
( )

( )

B 2

I

I B B I

k

B B I B

1

B T B B B B B

B

B

1

1

,
1

2

earth

t
g Isp

t

t t
m t

t t t

t t

t t t

t

t





−



 
− 

 
 
 
 +
 

=  
  
 
 

 −  
 
 
  

T

v

C T g

x f x u

ω q

I r T ω I ω

T

T

      (4.1.1.3) 

 

ここで， ( )I B tC と ( )( )B B t ω は次のように表される． 

 

( )

( ) ( )

( ) ( )

( ) ( )

2 2 2 2

4 3 2 1 1 2 3 4 2 4 1 3

2 2 2 2

I B 3 4 1 2 4 3 2 1 2 3 1 4

2 2 2 2

1 3 2 4 1 4 2 3 4 3 2 1

2 2

2 2

2 2

q q q q q q q q q q q q

t q q q q q q q q q q q q

q q q q q q q q q q q q



 − − − − +
 

= + − + − − 
 − + + − − 

C       (4.1.1.4) 

 

( )( )B B

0

0

0

0

z y x

z x y

y x z

x y z

t

  

  

  

  

− 
 
−
  =
 −
 
− − −  

ω           (4.1.1.5) 

 

 ここに，機体の運動に関する複数の制約条件が追加される．まず機体の設計上の制約を示

す．最初に，機体質量は，推薬が含まれない乾燥質量 drym 以上である必要があるため， 

 

( )drym m t               (4.1.1.6) 

 

である．また推力は最小推力 minT と最大推力 maxT からなるスロットリング幅内である必要が

あるため． 

 

( )min B max2
T t T T              (4.1.1.7) 

 

である．さらに，ジンバル角の最大駆動角 maxδ の制約から， 

 

( ) ( ) ( )max B 2
cos xδ t T tT            (4.1.1.8) 

 

となる．次に機体運動の安全制約を示す．機体が着陸地点周囲の障害物と衝突することを避
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けるため，機体の降下軌道が，着陸地点に頂点を持つ逆円錐状の領域のみ飛行することを許

す滑空傾斜制約を設ける．この時の頂点での半頂角を gsγ とすれば， 

 

( ) ( ) ( ) ( )2 2 tany z gs xr t r t γ r t+   ,           (4.1.1.9) 

 

である．さらに，機体機軸方向の最大傾斜角 maxθ の制約は，クォータニオンの成分を用いて， 

 

( ) ( ) ( )2 2

max 2 3cos 1 2θ q t q t  − +             (4.1.1.10) 

 

である．最後に，最大角速度制約 maxω として 

 

( )B max2
t ωω              (4.1.1.11) 

 

を設ける． 

 

4.1.2. 宇宙機の航法モデル 

 宇宙機の航法アルゴリズムは，IMU の時間積分による慣性航法と，間欠的に地形データ

を取得し照合する TRN を，拡張カルマンフィルタで融合した複合航法である．IMU の時間

積分による慣性航法は，IMU のバイアス誤差とホワイトガウスノイズによって精度が悪化

していく．カルマンフィルタは，直接 TRN で計測される位置や速度の他に，誤差の時間発

展のダイナミクスから姿勢や IMU のバイアス誤差も推定する．以下に慣性航法で用いられ

る状態量 16 1

INS

x と，カルマンフィルタで使われる状態量 16 1

KF

x ，観測量 6 1

KF

y を

示す． 

 

INS I I I B ac gy

T


 
 x r v q b b           (4.1.2.1) 

 

KF I I I B ac gy

T

    
 
 x r v q b b         (4.1.2.2) 

 

 KF I I

T
 y r v              (4.1.2.3) 

 

 ここで， acb と gyb はそれぞれ IMU の加速度と角速度のバイアス推定値である．カルマン

フィルタの状態量 KFx は慣性航法の各変数の誤差である．慣性航法での計算過程は次の通

りである． 
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( ) ( ) ( ) ( )( )

( )

( ) ( ) ( )

( ) ( )( ) ( )

( )

( )
ac

gy

I

I B IMU ac I

IMU gy I B

INS INS INS IMU IMU
ac

gy

1

2
, ,

t

t t t

t t t

t t t t
t

t





 
 

 − +   
 
 −
 

=  
 −
 
 
 

− 
 

b

b

v

C a b g

Ω ω b q

x f x a ω
b

T

b

T

   (4.1.2.4) 

 

 ここで，
acb

T と
gyb

T はそれぞれ IMU の加速度と角速度のバイアス変化の時定数である．

慣性航法では， ( ) ( ) ( )( )INS INS IMU IMU, ,t t tf x a ω を微小時間ごとに積分し，誘導制御に使われる

最新の航法値を算出する． 

 次に，慣性航法の誤差を推定するカルマンフィルタの推定アルゴリズムを示す．まず，

慣性航法の誤差 KFx の時間発展式と， KFy による観測式は次のように書くことが出来る． 

 

( ) ( ) ( ) ( )( ) ( )KF KF INS IMU IMU p, ,t t t t t= +x f x a ω w         (4.1.2.5) 

 

( ) ( ) ( ) ( )( )KF KF m ,t t t t t= +y Hx w x ,u           (4.1.2.6) 

 

 ここで， pw は IMU のホワイトガウスノイズを示しており，このノイズ強度は宇宙機の

運動によって変化しない．また ( ) ( )( )m ,t t tw x ,u は TRN 用センサの観測ノイズを示してお

り，これはセンサの視線距離等によって変化するため，宇宙機の状態量 ( )tx や制御量 ( )tu

が変数に含まれている．式(4.1.2.5)でのフィルタ状態量の時間変化

( ) ( ) ( )( )KF INS IMU IMU, ,t t tf x a ω は次のように書き表せる． 

 

( ) ( ) ( )( )
( ) ( ) ( )( )( )INS INS IMU IMU

KF INS IMU IMU T

INS

, ,
, ,

t t t
t t t


=



f x a ω
f x a ω

x
    (4.1.2.7) 

 

また，式(4.1.2.5)による時間発展のノイズ pw は，加速度と角速度のノイズを
acw , gyw として 

 

( ) ( ) ( )3 1 3 1 4 1 3 1 3 1

p ac gy

T

t t t      w 0 0 0 w w         (4.1.2.8) 

 

であり，プロセスノイズ行列 16 16

p

q  は． acw と gyw の分散値をそれぞれ acq , gyq と表す

と 

 
10 10 10 3 10 3

3 10 3 3 3 3

p ac

3 10 3 3 3 3

gy

  

  

  

 
 

=  
 
 

0 0 0

q 0 q 0

0 0 q

             (4.1.2.9) 

 

である．また観測式(4.1.2-6)のノイズ mw と観測行列H は，位置と速度の計測ノイズを
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rw ,
vw として， 

 

( ) ( )( ) ( ) ( )( ) ( ) ( )( )3 1 3 1

m r v, , , , , ,
T

t t t t t t t t t  
 w x u w x u w x u        (4.1.2.10) 

 
3 3 3 3 3 4 3 3 3 3

3 3 3 3 3 4 3 3 3 3

    

    

 
 
 

I 0 0 0 0
H

0 I 0 0 0
          (4.1.2.11) 

 

であり，観測ノイズ行列 kR は，位置と速度の観測ノイズ
rw ,

vw の分散値をそれぞれ
rq ,

vq

として， 

  

( ) ( )( )
( ) ( )( )

3 3 3 3

r

3 3 3 3

v

,

,

k k

k

k k

t t

t t

 

 

 
 
  

q x u 0
R

0 q x u
      (4.1.2.12) 

 

である．最後に，連続時間で表されている式(4.1.2-5)を，離散化時刻
kt ごとに離散化すると

以下のようになる． 

 

( )
1

KF

k

k

t

k

t

t dt
+

  F f                 (4.1.2.13) 

 

( ) ( ) 
1

KF p KF

k

k

t
T

k

t

t t dt
+

 Q f q f            (4.1.2.14) 

 

 

4.1.3. TRNの観測ノイズモデル 

TRN の観測ノイズモデルについて示す．今回の問題設定では，センサの視線距離によっ

て観測精度が変化するモデルであるが，接近しすぎると精度の低下や地形照合の失敗が発

生する．そこで，観測ノイズの式を，視線距離に対し線形に増減する項と，逆数として作

用し視線距離ゼロでは無限大に発散する項で構成する．式(4.1.3.1)に観測ノイズを示す． 

 
2

2

opt *

k

l
L

L

 
= + 
 
 

R R              (4.1.3.1) 

 

( )2 2

2 31 2

xrL
q q

=
− +

            (4.1.3.1-a) 

 
*3 3 3 3

* r

3 3 *3 3

v

 

 

 
 
 

q 0
R

0 q
            (4.1.3.1-b) 

 

 ここで， optl は観測ノイズが最小になる視線距離を示している．また *
R は基準となる距

離での観測ノイズ行列である．そして L は視線距離を表し，宇宙機の高度 xr と姿勢を表す

クォータニオンによって変化する．視線距離が optl L の場合，視線距離が大きくなるに従
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い視線距離 L と観測精度は線形の関係に近づくが，
optL l の場合は，視線距離 L が小さく

なるにつれて急速に観測精度が悪化する． 

 

 

Fig 4.1.3-1 火星着陸例題における観測モデル 

 

4.2. 火星着陸例題の凸化 

前節で示した問題設定を，3 章に示した凸化手順に従って計算することで凸最適化問題

に変形する．そして，動力降下開始と着陸時の 2 点における境界条件を等式制約として加

える．降下開始時の境界条件には，宇宙機の初期共分散 ( )tr iP ，初期質量 im ，初期位置

I,ir ，初期速度
I,iv ，初期姿勢

I B, iq ，初期角速度
I B, iω があり，着陸時には終端位置

I,fr ，終

端速度
I,fv ，終端姿勢

I B, fq ，終端角速度
I B, fω がある． 

 ここで，初期共分散は以下のように与える． 

 

ac

gy

3 3 3 3

r_init

3 3

v_init

4 4

q_init

3 3

ac

3 3 3 3

gy

2

2

i

b

b

T

T

 







 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
  

q 0

q

q

P
q

0 q

        (4.2.1) 

 

 ここで， 3 3

r_init


q , 3 3

r_init


q , 3 3

r_init


q はそれぞれ動力降下開始時の航法値推定誤差の分散値である． 

最後に，今回の問題設定のまとめを Problem 3 に示す．各文字の右上添字の i は，Algorithm1

におけるループ回数を示す． 
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Problem 3: Navigation-Optimal Convex Optimal Control Problem 

Cost Function 

Minimize  ( )cost cost 2 2
tr

f

T i i

p k ν ηw w w  + +H P H ν η             

Subject to 

Boundary Condition: 

( ) ( )0 0

0

I,0 I, I, I,

I,0 I, I, I,

I B,0 I B, I B, I B, 

I B,0 I B, I B, I B, 

tr tr

,

,

,

,

,

f

f

f

f

i

i

i

i i

i k f

i i

i k f

i i

i k f

i i

i k f

m m

   

   

=

=

= =

= =

= =

= =

P P

r r r r

v v v v

q q q q

ω ω ω ω

                

Dynamics: 

1 1 , 0, 1i i i i i

k k k k k k k k k fk k− +

+ +
 = + + + +   − x A x B u B u Z ν          

Convex Constraints: 
i

dry km m                         

 
( )

 
2

1
0 1 1 1 0 0

tan

i i

k k

gsγ
  r r ,               

 
( )max

2

1-cos
0 1 1 0

2

i

k

θ
 q                      

B, max2

i

k ωω                           

B, max2

i

k TT                            

( )
 B, B,2

max

1
1 0 0

cos

i i

k k
δ

 T T               
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B,

B, min

B, 2

0

T
i

k i

ki

k

T
 
   −
 
 

T
T

T
                               

Navigation: 

( ) ( )

    

1

p,

| m, | 1 m, m,

1 2 2

 

3

 p, p,

1

1
t

 

tr tr   ,

                        

r tr
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,
k

k

K

K

i
K

K

K

K K K

t
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K

t

K

t
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t

f

iK

K K K K K K K K

+
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+ +

+
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+

+

+

−

−
=

−

−
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      =   
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x

x
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u

P A P + B + Z
u

P P  
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t rr t

f

k

f ff f f f

f
k

ik
tT

K k Kk k K K i
k K t

−
=
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x
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1
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i i

i
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−

−
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x x
η
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max2

i ηη                                     
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4.3. 火星着陸例題での数値設定 

まず，航法センサが関わらない数値設定を以下の Table 1 に示す．着陸目標は I 系の座標

原点であり，着陸時は I 系の X 軸負方向に-1 [m/s]である．降下開始時の位置は高度 2 [km]，

Y 軸方向に 1 [km]の位置であり，着陸目標とは離れる方向(Y 軸正方向)に 20 [m/sec]，垂直

方向に 100 [m/sec]の速度を持っている．降下開始時と着陸時の宇宙機の姿勢は，共に機軸が

I 系の X 軸方向を向いている．また角速度ベクトルは共にゼロである．宇宙機の質量は計

3000 [kg]であり，推進剤は 500 [kg]である． 

今回は計 40 区間に離散化を行った．この離散化点数の場合，最小着陸時間は約 57 [sec]

であり燃料は 85.7 [%]を消費する．また終端時間が 76[sec]の時，燃料最小軌道でも着陸時

の推薬がゼロになる． 

 

Table 2 Parameters 

Parameters Value Unit 

Isp  220 sec 

drym  2500 kg 

wetm  3000 kg 

minT  500 N 

maxT  4000 N 

T Br  [−1,0,0]  m 

max  10 deg 

max  20 deg 

maxγ  20 deg 

maxω  30 deg/s 

Ig  [-0.37114,0,0] m sec2⁄  

maxη  10.0 - 
 

Parameters Value Unit 

I, ir  [2000,1000,0] m 

I, fr  [0,0,0] m 

I, iv  [-100,20,0] m/s 

I, fv  [-1,0,0] m/s 

I B, iq  [1,0,0,0] - 

I B, fq  [1,0,0,0] - 

B, iω  [0,0,0] deg/sec 

B, fω  [0,0,0] deg/sec 

fk  30 - 

maxi  6 - 

pw  103 - 

w
 10−1 - 

w
ν

 104 - 

costH  16 161  I   
 

 

 次に航法精度に関する数値設定を示す．まず基準となる数値例(Case 1)として Table 2 を

示す．ここで，TRN の精度はセンサの視線距離が 1[km]の時を基準にしており，最も精度

が高くなるのは
optl =200[m]の時である．そして，TRN による観測更新は計 5 回行う．動力

降下開始時に一度行い，その後は等時間間隔で， K で指定されたステップで行われる．最

後の観測更新は 30K = で行われ，その後は予測更新のみで着陸降下する． 

これに対して，観測更新が降下開始時に一度行われるだけで，軌道の変化で予測更新の

み影響される数値例が Case 2 である． 
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Table 2  Case 1 Parameters 

Parameters Value Unit 

ac
T

b
 300 sec 

gy
T

b
 300 sec 

3 3

ac


q  8 3 310−  I  m2 sec4⁄  

3 3

gy


q  8 3 310−  I  rad2 sec2⁄  

3 3

r


q  3 3100  I  m2 

3 3

v


q  3 31  I  m2 sec2⁄  

optl  200 m 

3 3

r_init


q  3 3100  I  m2 

3 3

v_init


q  3 31  I  m2 sec2⁄  

4 4

q_init


q  0.0

3 31  I  - 

K  [0,10,20,30] - 
 

Table 3  Case 2 Parameters 

Parameters Value Unit 

ac
T

b
 300 sec 

gy
T

b
 300 sec 

3 3

ac


q  8 3 310−  I  m2 sec4⁄  

3 3

gy


q  8 3 310−  I  rad2 sec2⁄  

3 3

r


q  3 3100  I  m2 

3 3

v


q  3 31  I  m2 sec2⁄  

optl  200 m 

3 3

r_init


q  3 3100  I  m2 

3 3

v_init


q  3 31  I  m2 sec2⁄  

4 4

q_init


q  0.0

3 31  I  - 

K  [0] - 
 

 

 

最後に Algorithm 1 の実行状態について示す．Step (3)での凸最適化後，生成された軌道

の収束判定を行うが，今回は簡単のため収束判定を行わずに，
maxi i= まで計算を続ける．

また，信頼領域
maxη の調整も同様の理由で行わない． 

 

4.4. アルゴリズムの製作と実行環境および計算時間 

今回の例題を実施するに当たり，MATLAB 上で提案手法のプログラムコードを作成し

た．数式部分のコード作成は，数式処理ソフト wxMaxima 等を利用した．生成された数式

を MATLAB にコピー＆ペーストすることで，直接コードを書く手間を省き，なおかつ間

違えの無いコードを作成することが出来た． 

また，アルゴリズム中で凸最適化を行うが，ここには MATLAB 用の汎用凸最適化ソル

バー，CVX SDPT3 を用いた．そして，作成したコードと凸最適化ソルバーは，intel CORE 

i7-7700 を搭載したデスクトップ PC 上で動作させた． 

計算時間は，Step (1)(2)で 0.20~0.25[sec]，Step (3)で 0.5~0.75[sec]であり，一回の繰り返

し計算に必要な時間は 1[sec]程であった．ソルバーの起動時間を除けば 6[sec]程度で計算を

終了出来た．また後述に示す通り，収束解が得られるまでであれば 3[sec]で計算が負えら

れたことになる．Fig 3.1-1 にある通り，NASA/JPL での研究においても当初は MATLAB 上

で動作(当時の動作環境で計算時間が 3[sec])させていたが，アルゴリズムの C 言語での記

述や，凸最適化問題毎の数学的構造を利用した専用の改良コードの利用で，計算時間を大

幅に短縮し，宇宙機用の CPU に実装できた[31]．このため，今回のアルゴリズムも潜在的

に宇宙機用の CPU に実装できる可能性がある． 
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第5章  火星着陸例題での提案手法の検証結果 

本稿では，火星着陸例題を利用した提案手法の検証結果について示す．火星着陸例題では，

(a) 提案アルゴリズムでの航法最適軌道の生成と燃料最適との比較，(b)モンテカルロ解析に

よる生成された航法最適軌道の評価，(c)航法センサの観測更新数と終端時間の変化による

生成軌道の変化，を検証する． 

 

5.1. 航法最適軌道の生成過程 

本節では，例題を利用して提案手法による航法最適軌道の生成を行う．そして，提案アル

ゴリズムによる解の収束過程や，燃料最適軌道との比較を行う． 

Fig 5.1-1 に， 67secft = における Case 1 のパラメータで生成された航法最適軌道を示す．

また比較のために燃料最適軌道も Fig 5.1-2 示す．この２つの軌道は，Algprithm 1 で求めら

れた宇宙機状態 xと制御値uのうち，制御値uを時間方向に積分して得られた軌道である．つ

まり，緩和変数 νはこの軌道の構成要素に含まれておらず，計算が収束した際の生成軌道で

は数値的に無視できる値であったことがわかる．２つの軌道の違いは観測更新時の視線距

離であり，航法最適の場合の方がより低い高度で観測更新を行う軌道を飛行している．それ

ぞれの場合のカルマンフィルタの動作は Fig 5.1-3 で比較されている．3 つのグラフは，一番

上が共分散のトレース値の時間推移，2 番目が TRN センサの視線距離の時間推移，3 番目

が共分散の時間遷移行列 Fの各成分の二乗和の時間推移である．この 3 つのグラフからは，

 ( )0, 0 seck t= = での最初の観測更新直後は，時間遷移行列 F が燃料最適の方が大きく，

trace(P)が燃料最適の方が大きく上昇．その後は航法最適の場合の方が視線距離は短くなり，

観測更新精度が高いため，  ( )30, 50.25 seck t= = では燃料最適の場合の trace(P)より小さく

なる．また終盤は燃料最適の時間遷移行列 F が大きい為，燃料最適の場合はより trace(P)も

大きくなる．終端での trace(P)の大きさは Table 5.1-1 にまとめた． 
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Fig 5.1-1 Case1, 67secft = での航法最適軌道 
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Fig 5.1-2 67secft = での燃焼最適軌道 
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Fig 5.1-3 67secft = での燃料最適軌道と航法最適軌道でのカルマンフィルタの動作比較 

 

Table 5.1-1 終端での共分散行列のトレース値 

 Navigation Optimal Fuel Optimal 

( )trace
fkP  47.9 10−  416.9 10−  

 

次に，２つの軌道の姿勢と推力に関する履歴を比較する．Fig5.1-4 と Fig5.1-5 が航法最適

の場合の推力と姿勢の各変数の履歴である．制約条件はグラフの上枠下枠である．また

Fig5.1-6 と Fig5.1-7 が燃料最適の場合である．まず推力履歴に関して比較すると，燃料最適

の場合の方が，推力の最大値と最小値が制約条件に近い．またジンバル角度に関しては，航

法最適の場合の方が末端で大きくなっている．これに伴い，姿勢の角速度を比較すると，共

に航法最適の場合の方が制約条件に接触している時刻が多い様に見受けられる． 
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Fig 5.1-4 Case1, 67secft = での航法最適軌道での推力履歴 
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Fig 5.1-5 Case1, 67secft = での航法最適軌道での姿勢履歴 
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Fig 5.1-6 67secft = での燃料最適軌道での推力履歴 
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Fig 5.1-7 67secft = での燃料最適軌道での姿勢履歴 

 

最後に，二つの場合の収束過程を比較する．Fig 5.1-8 に航法最適の場合の軌道の収束履

歴，Fig 5.1-9 に最適化変数の収束履歴，Fig 5.2-10 に評価関数と緩和変数，信頼領域の首足

履歴を示す．また上記の順で Fig 5.1-11~Fig 5.1-13 に燃料最適の場合も示す． 

まず，Algorithm 1 の Step (3)では緩和変数 v を含む軌道 x が生成される．新しい基準軌道

にはこの緩和変数を含む軌道が用いられるが，この基準軌道と，緩和変数 v を含まず制御

値 uだけで生成出来る軌道が数値的に無視できる誤差で一致する場合，その軌道は実行可

能解である．軌道収束履歴の Fig 5.1-8 と Fig 5.1-11 は 0 ~ 3i = での緩和を含む軌道と，含ま

ない軌道，そして収束軌道とを示している．航法最適の場合は 2i = の時に初めて緩和を含

む軌道と含まない軌道が一致しており，最初の実行可能解となっている．そして 3i = の軌

道は収束軌道とほぼ一致しており，この段階で解が収束していたことを示している．これ

らは Fig 5.1-10 の信頼領域と緩和変数の推移から数値として確認することが出来る．つま



42 

 

り， 2i = で緩和変数が大きく低下したことは実行可能解となったことを示し， 4i = の以降

の大きく低下し変化の無い信頼領域は， 3i = の時点で既に解が局所的に収束していたこと

を示している．次に燃料最適の場合の軌道の収束履歴 Fig 5.1-11 を見ると， 2i = の段階で

実行可能解が生成され，さらにそれがほとんど収束解であったとわかる．これは Fig 5.1-13

からも明らかである． 

航法最適軌道の場合は共分散が Assumption 1 に基づいて線形化され，凸最適化される．

そのため，非収束軌道の段階では，Step (3)で計算される ( )cost costtr
f

T

k H P H は生成軌道での

値とは大きく異なる場合がある．Step (3)で生成される ( )cost costtr
f

T

k H P H と，その時の軌道

x  を基準軌道として Step (1)でカルマンフィルタを再計算した時の ( )cost costtr
f

T

k H P H ，を

比較したのが，Fig 5.1-9 および Fig 5.1-12 である．ここでは上段が終端質量，中段が先程

の二つの ( )cost costtr
f

T

k H P H の数値，下段がその差を示している．これによると 1i = のよう

な実行可能解が生成されない段階では二つの値は大きく異なり，収束解が生成された次の

ステップから， ( )cost costtr
f

T

k H P H の値は凸最適化時と再計算時で一致する．ここからも，

航法最適での 3i = ，燃料最適での 2i = ，の時点で収束軌道が生成されていたことが示され

ている． 
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Fig 5.1-8 Case1, 67secft = での航法最適軌道の軌道収束過程 
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Fig 5.1-9 Case1, 67secft = での航法最適軌道の最適化変数の収束過程 

 



45 

 

 

Fig 5.1-10 Case1, 67secft = での航法最適軌道の評価関数の収束過程 
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Fig 5.1-11 67secft = での燃料最適軌道の軌道収束過程 
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Fig 5.1-12 67secft = での燃料最適軌道の最適化変数の収束過程 
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Fig 5.1-13 67secft = での燃料最適軌道の評価関数の収束過程 
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5.2. モンテカルロ解析(MCA)による評価 

本節では生成された航法最適軌道のモンテカルロ解析(Monte Carlo Analysis: MCA)による

評価を行う．生成された軌道は，センサのノイズを共分散として考え最適化していたが，

MCA では，生成された軌道上を宇宙機が飛行した場合にセンサノイズから航法値が統計

的にどのような分散を持つかを分析する．この際，航法誤差の分散を位置，速度，姿勢等

で求め，IMU の固有のノイズの分散も含めて足し合わせれば，それは trace(P)と同義とな

る．これを利用し，航法最適軌道を飛行すると燃料最適軌道よりも航法精度が向上するこ

とを検証する． 

MCA では，各時刻間の間隔を 100 等分し降下着陸中の航法センサの挙動と航法アルゴ

リズムを再現する．ガウスホワイトノイズが付加された IMU の値をもとに式(4.1.2.4)の慣

性航法計算を実施し，同時に式(4.1.2.13)の行列を利用した，カルマンフィルタの予測更新

も実施する．予測更新の時間遷移行列や観測ノイズ行列は，その時刻に航法アルゴリズム

が保持している航法値をもとに生成し，予測更新と観測更新を実施する．そして，シミュ

レーション中に得られる TRN の観測値には，宇宙機の真の状態値に基づいたガウスホワ

イトノイズが付加される．以下の Fig 5.2-1 に， 67secft = での航法最適軌道飛行時のモン

テカルロ解析結果，Fig 5.2-2 に燃料最適軌道時の結果を示す．また，着陸時の航法値の分

散を，航法最適の場合は Fig 5.2-3，燃料最適の場合は Fig 5.2-4 に示す．黒線が生成された

誘導軌道，緑線が各シミュレーションにおける航法値がとった軌道を示している． 

二つの結果とも，降下中の最初の観測更新までの期間に，航法値の誤差が大きく拡大す

ることが分かる．これは初期の姿勢推定誤差や IMU のバイアス推定誤差に起因するもので

ある．そして，燃料最適軌道の場合の方が，この期間の減速度量が大きいために航法誤差

の拡大も大きい．そして，ともに観測更新により航法精度が大きく改善する．観測更新高

度は航法最適軌道の場合の方が低く，視線距離が短くなる影響で，観測更新時の TRN 精

度は航法最適軌道の場合の方が高くなる．航法最適の場合の最後の観測更新での視線距離

は 250m 程度である．  

Table 5.2-1 に MCA による，位置と速度の誤差分散と平均値，Table 5.2-2 に MCA より求

めた trace(P)を示す． 
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Fig 5.2-1 モンテカルロ解析による航法最適軌道での航法値軌跡 
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Fig 5.2-2 モンテカルロ解析による燃料最適軌道での航法値軌跡 
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Fig 5.2-3 モンテカルロ解析による航法最適軌道での着陸時航法値の水平分散 

 

Fig 5.2-4 モンテカルロ解析による燃料最適軌道での着陸時航法値の水平分散 
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Table 5.2-1 位置と速度の誤差の標準偏差と平均 

 
Psition [m] Valosity [m/sec] 

Variance Mean Variance Mean 

Navigation Optimal 18.0 1.4 2.79 0.33 

Fuel Optimal 26.2 2.3 5.69 0.42 

 

Table 5.2-2 最適化時と MCA での trP 

 Terminal trP 

Optimization MCA 

Navigation Optimal 7.94 × 10−4 7.69 × 10−4 

Fuel Optimal 16.91× 10−4 17.40× 10−4 

 

 Table 5.2-1 より航法最適軌道の方が，位置と速度の分散平均すべてにおいて，誤差が縮

小していることが分かる．特に速度の分散値は 50%以下にまで低下している．本来，この

ような着陸直前の状況においては，レーダー等を用いた速度測定が実施される．TRN と

IMU における速度推定精度が向上することは，着陸直前におけるその他のセンサへの要求

値を下げることにつながる． 

 また Table 5.2-2 より，MCA から計算された trP の大きさは高い精度で一致していること

が分かる．このことから，今回の数値例においては，最適化計算は実際の分散の傾向をよ

く表していると分かる． 

  

5.3. 航法最適軌道の観測更新数と終端時間の影響 

Case2 の場合を見る．Fig 5.3-1 の Case2 は最初に観測更新を１度だけ行う場合であるが，

推力は Case1 に比べて Fig5.3-2 のように Bang-Bang になった．これは，降下着陸中の共分散

の時間発展の増加を減少させることが目的と考えられる．しかし，Case2 での着陸時共分散

は 23.17 であったが，燃料最適で観測更新数が 1 回の場合は 22.66 であり，航法最適の場合

の方が，わずかに分散が大きくなってしまった．これは，Case1 では観測精度を上げること

の比重が大きく，それによるより大域的な解に接近しやすかったのに対し，予測更新精度の

みで航法最適な軌道を作ると，局所的な最適値に収束しやすい為と考えられる．この問題に

ついては今後より詳細な分析を進める予定である． 

最後に，固定の終端時間にどの程度解が依存するかを検証することで，航法精度がどのよ

うに変化するかを考察する．の各場合で軌道を生成し，消費燃料と，MCA による実際の trP

の結果と合わせて比較する． 

Table 5.3-1 より，終端時間が短い場合は，航法最適軌道は燃料最小軌道とよく一致するこ

とが分かる．そのため，着陸時の消費燃料はほぼ等しく，MCA から計算した trP の値も大

きな差は無いことが分かる．しかし，航法最適の場合の方がわずかに低い航法精度であった．  

また終端時間が長くなると，航法最適軌道の航法精度は向上していくものの，燃料最適軌

道の場合は航法最適程のような改善は見られない．この傾向は，終端時間が短い場合は，物

理的に軌道に自由度が無いため燃料最小軌道に近い軌道しか飛行出来ないものの，終端時
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間が長くなることで，燃料制約の範囲内で自由に軌道が変化できるからだと考えられる．そ

のため，より低い高度で観測更新を行う軌道を選択でき，航法精度が改善された．  

 

 

Fig 5.3-1 Case2, 67secft = での航法最適軌道 
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Fig 5.3-2 Case2, 67secft = での推力履歴 
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Fig 5.3-3 Case2, 67secft = での姿勢履歴 
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Fig 5.3-4 Case2, 67secft = での航法最適軌道の最適化変数の収束過程 
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Fig 5.1-10 Case2, 67secft = での航法最適軌道の評価関数の収束過程 
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Table 5.3-1 終端時間解析 
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第6章  結論 

本論文では航法最適軌道を計算可能な最適制御問題 Problem 1 を定義したのち，この問題

が参照軌道周りで Problem 2 に凸化出来ることを示した．この際，Assumption 1 が成り立つ

としたうえで，カルマンフィルタの共分散行列のトレース値を軌道に対し線形化する手法

を示した．そして，問題の凸化と凸最適化を繰り返し実行することで，航法値の分散が小さ

い実行可能な軌道が生成されることを数値例上で示した．最後に，モンテカルロ解析により，

生成された軌道が燃料最適軌道より航法精度の面で実際に優れていることを確認できた． 

 

今後の検討事項を以下に示す． 

(1) Assumption 1 の数学的な検証  

Assumption 1 を用いた最適化手法は，今回の数値例近傍においてのみ収束解が得られ

るのか，もしくは全く別の問題設定にも適用できるのか，現時点ではわかっていない．

そこで，今回提案した推定誤差共分散の線形化手法が，どのようなモデルや数値範囲で

収束の保証があるのか，数学的に示す必要がある． 

また，Assumption 1 を用いた際に線形化された問題の停留点が，Assumption 1 を用い

る前の問題の停留点の一つであるかは現時点ではわかっていない．そこで，ここについ

ても検証する必要がある． 

(2) 地表特徴量分布を考慮したアルゴリズムの構築 

本論文では，視線距離でのみ TRN の精度が変化するとしたが，実際は画像照合に必

要な画像特徴量の分布の差も大きく影響するはずである．そこで，特徴量の多い画像デ

ータが得やすい軌道や姿勢で飛行することが必要になる．本論文のアルゴリズムを拡

張し，二次元の特徴量マップを用いた手法を構築する．これは，例えば月極域の日陰領

域が多い地域への着陸に特に有効であると考えられる． 

 

同様に今後の展望は次の通り 

(1) 確率システムの高速な最適化手法による他のアプリケーションへの応用 

これまで，確率システムの共分散を最適制御問題として扱う事例は，確率微分動的計

画法など，いくつか存在したが，それらは計算コストが高く，変化し続けるその瞬間の

状況に合わせた最適化は難しかった．本手法は複数のセンサデータから確率的に最適

な値を求めるカルマンフィルタの観測更新も含めてそれを可能にしたので，センサの

観測精度が確率分布である，様々なアプリケーションに応用できる可能性がある． 

(2) 実験を通した提案手法の検証 

提案手法は様々なアプリケーション上で，実時間で動作する潜在性を持つ．しかし，シ

ミュレーションと実際の環境とでは，発生するノイズ等が異なり，どの程度有効性があ

るかは明らかではない．その為，何らかのアプリケーションで実用化する場合はそれに

向けた実験が必要である．現在，カメラ画像で屋内を飛行する UAV に利用することを
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検討しており，シミュレーション中において，TRN 精度が異なる地表面上を飛行する

際の解析を行っている．提案アルゴリズムを動作させた事例は Fig 6.1-1の通りである． 

今後，JAXA/ISAS の深宇宙探査実験棟で実験を行い，有効性を検証する予定である． 

 

 

Fig 6.1-1 クアドロータ型 UAV の飛行実験における想定軌道 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
 



62 

 

第7章  謝辞 
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