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(57)【特許請求の範囲】
【請求項１】
　飛行体（１）に推力を与えるよう構成され、かつ、前記飛行体（１）の後端（１Ｒ）に
対して配向されるよう構成された推進手段（２）によって前記飛行体（１）を操縦する方
法であって、この方法によれば、
　サーボループにしたがって、
　－前記飛行体（１）の姿勢（θＭ）が測定され、
　－前記飛行体（１）をその飛行軌道上で安定させるよう、前記推進手段（２）の配向（
β）は測定された前記姿勢（θＭ）の関数として調整され、
　前記飛行体（１）の前記姿勢（θＭ）は前記後端（１Ｒ）付近で測定され、
　前記推進手段（２）の前記配向（β）を調整するとき、前記飛行体（１）の前記後端（
１Ｒ）および前記姿勢（θＭ）を測定する位置（Ｍ）での、前記飛行体（１）の中立軸（
４）に対する角（δθＭ，δθＴ）変形および前記飛行体（１）の中立軸（４）に対する
線（δｙＭ，δｙＴ）変形が考慮されることを特徴とする、
　方法。
【請求項２】
　前記飛行体（１）の前記姿勢（θＭ）を測定する位置（Ｍ）は、前記飛行体の変形とは
無関係に、前記姿勢（θＭ）を測定する位置（Ｍ）での角変形（δθＭ）と前記飛行体の
後端（１Ｒ）での線変形（δｙＴ）とが反対の符号となるように決定されることを特徴と
する、
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　請求項１記載の方法。
【請求項３】
　前記飛行体（１）に変形がある場合、前記姿勢（θＭ）を測定する位置（Ｍ）での角変
形（δθＭ）と前記飛行体の後端（１Ｒ）での線変形（δｙＴ）とが同一符号であるとき
、前記推進手段（２）の前記配向（β）は前記符号を考慮して調整されることを特徴とす
る、
　請求項１記載の方法。
【請求項４】
　前記推進手段の前記配向（β）は、前記飛行体の長手軸に対して調整される、
　請求項１に記載の方法。
【請求項５】
　前記推進手段の長手軸の角度の配向（β）は、前記飛行体の長手軸に対して調整される
、
　請求項１に記載の方法。

【発明の詳細な説明】
【技術分野】
【０００１】
　本発明は後方推進装置によって飛行体を操縦するための方法およびシステムに関する。
【背景技術】
【０００２】
　宇宙ロケットなどの飛行体は飛行体の後端に取り付けられた少なくとも一つの配向可能
な推進装置によって操縦されることは知られている。この推進装置は、飛行体の飛行軌道
を決定する推力、強度および配向性を飛行体に与えるように設計されている。
【０００３】
　一般的には慣性装置がそのような飛行体の前方部分に配置されていることも知られてお
り、その慣性装置の機能の一つは飛行体の姿勢、すなわち慣性装置に内蔵されている慣性
（基準）軸に対するその配向性を測定することである。特に適用される推力が飛行軌道上
に飛行体を誘導し、安定化させるよう、コンピュータがその装置から後方推進装置へと与
えられる配向性を推定する。この配向性はサーボループの手段によって後方推進装置に適
用され、その制御原理が、推力装置が飛行体に適用すべき推力の配向性と、慣性装置にて
測定された飛行体の姿勢との間の関係を従来式に決定する。
【０００４】
　このように装備された飛行体は、その軌道が飛行条件（大気状態、軌道など）とは無関
係に制御および安定化されるよう、飛行中にリアルタイムで操縦されうる。
【０００５】
　しかしながら、このタイプの飛行体の構造は、一般的に無限に大きい剛性を有している
わけではなく、振動弾性変形する可能性がある。まず、これらの変形は、異なる周波数（
振動数）のモードと減衰にしたがって、飛行体のサーボループを支配する制御原理を妨害
する。さらに、制御原理の妨害は飛行体の不安定化につながる可能性がある。
【０００６】
　このような変形モードに関して飛行体を安定させるため、推進装置の配向性制御のフィ
ルタリングが知られており、これはこのようなモードが弱まるよう、慣性装置によって提
供される飛行体の予備姿勢測定の関数として、コンピュータによって決定される。
【０００７】
　同様に、推進装置の配向性制御のフィルタリングが知られており、これは一つには推進
装置の配向性に、一つには所定の周波数のモードによって発生した変形に対抗するように
、コンピュータによって決定される。
【０００８】
　しかしながら、これらの予備フィルタリング技術は、変形モードの周波数が、操縦のた
めのパスバンド（例えば飛行体の安定性のために必要なパスバンド）と同じオーダ（次数
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）である場合には適用できない。特に、飛行体の変形が安定性のために必要なパスバンド
に位置する第１のモード周波数を有する場合、そのような飛行体は操縦できない可能性が
高い。なぜなら、まず飛行体の全体的な動作を制御するための要件（“剛性”モードと称
す）と、さらに変形モードの安定性要件（完全には剛性でない、弾性変形の飛行体）とが
同時的に遂行されるように強制されるからである。
【先行技術文献】
【特許文献】
【０００９】
【特許文献１】（特になし）
【発明の概要】
【発明が解決しようとする課題】
【００１０】
　したがって、本発明の目的は、飛行体の後端に対して配向できる推進手段を用いた飛行
体の操縦法の提供である。これは異なるモードに従って飛行体の構造を振動形態で、飛行
体が弾性的に変形する可能性がある応力に飛行体を曝す場合を含んでおり、飛行条件とは
無関係に飛行体を誘導および安定化させる。
【課題を解決するための手段】
【００１１】
　この目的のため、本発明によれば、飛行体の後端に対して配向できる推進手段による飛
行体の操縦法が提供される。この方法によれば、サーボループにしたがって、飛行軌道上
で飛行体を安定化させるよう、飛行体の姿勢が測定され、推進手段の配向性が姿勢測定の
関数として調整され、飛行体の姿勢が飛行体の後端付近で測定されることに注目すべきで
ある。
【００１２】
　このように、本発明のおかげで推進手段が制御され、飛行体の姿勢はその付近に配置さ
れた地点にて測定される。この結果、このようにして測定された姿勢は少なくとも実質的
に飛行体に必要な姿勢に対応し、したがって、飛行体の制御原理を乱す可能性がある飛行
体の前方部分と後端との間で測定される姿勢を採用する必要がなく、推進手段を直接的に
制御するために利用できる。
【００１３】
　よって、姿勢測定手段を注意深く配置することによって、（変形モードによって発生す
る）飛行体の制御原理の妨害をさらに効率的に抑制することができる。
【００１４】
　さらに本発明は特に、飛行体の安定性に関して自由度を減らし、剛性のレベルに関して
許容度を増す。この方法では、飛行体の製造がさらに簡素化されるよう、飛行体の設計上
の制約、より明確に言えば、剛性の制約が緩和される。
【００１５】
　本発明によれば、飛行体の姿勢を飛行体の後端で測定できるとき、飛行体の構造の弾性
変形がある場合には、推進手段が連結される点の周囲に可能な限り接近して測定が行われ
るほうがよりよいということが理解できよう。
【００１６】
　飛行体の安定性を向上させるため、推進手段の配向性を調節するとき、飛行体の後端お
よび姿勢測定の位置での角および線変形が考慮される。
【００１７】
　この場合、変形モードを自然に制御するため、姿勢測定の位置は、飛行体の変形とは無
関係に（飛行体の変形を考慮せずに）、測定位置におけるその角変形と飛行体の後端の線
変形とが反対符号を有するように決定される。
【００１８】
　変形例として、飛行体に変形がある場合、姿勢測定位置での角変形および飛行体の後端
での線変形が同符号であるとき、推進手段の配向性はこの符号を考慮して調節される。
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【００１９】
　好適には、姿勢測定および推進手段の配向性の調節は、非常に短時間で連続的に実行さ
れる。これによって、姿勢測定と推進手段の配向性の調節との間の時間内で、測定の位置
での角変形と飛行体の後端での線変形が符号を変化させていないことを確実にする。
【００２０】
　本発明は飛行体の操縦のためのシステムにも関する。このシステムは、飛行体の後端に
対して配向できる推進手段と、飛行体の姿勢を測定するための手段と、安定した軌道に沿
って飛行体を誘導するように姿勢測定の関数として推進手段の配向性を調節するための手
段とを含んでおり、このシステムは、飛行体の姿勢を測定するための手段が飛行体の後端
付近に位置している点で注目されるべきである。
【図面の簡単な説明】
【００２１】
　添付の図面は、本発明の実施方法を明確に示している。これらの図では、同一の符号は
同様の要素を示している。
【図１】図１は、飛行体の推力中立軸平面における、知られた飛行体の操縦システムを図
示している。
【図２】図２は、飛行体が振動弾性変形（図２にて誇張されている）に遭遇したときの、
図１の知られた操縦システムを示している。
【図３】図３は、図２のものと同様な状況における、本発明による操縦システムを図示し
ている。
【図４】図４は、図３のものと類似する、本発明による操縦システムの変形例を図示して
いる。
【図５】図５は、飛行体の変形モードを図示している。
【発明を実施するための形態】
【００２２】
　知られたタイプの飛行体１、例えば図１に示す宇宙ロケットなどには、飛行体の後端Ｒ
１で推力Ｐを配向させるように設計された推進手段２が提供されている。これらの推進手
段２は、推力Ｐが点Ｔの周囲で配向されるよう、飛行体の端部１Ｒに位置する点Ｔの周囲
で配向付けおよび連結されることができる。図１では、飛行体の長手軸Ｘに対する推力の
配向性は角βによって示されている。軌道（図示せず）に沿った飛行体１の誘導は、慣性
軸ＸｏおよびＹｏに対する角βの調節によって知られた方法で得られる。
【００２３】
　よって、飛行体１の軌道の制御の役割は、飛行体１の長手軸Ｘを慣性軸ＸｏとＹｏに対
して、角βの制御に影響を与えることによって、所望の方向に方向付けることである。
【００２４】
　所望の飛行軌道の関数としての推力を制御するため、飛行体１の位置と姿勢がリアルタ
イムで決定される必要がある。この目的のため、飛行体１には点Ｍに配置された慣性装置
３が飛行体の前方部分１Ｆに知られた形態で提供されている。この装置３は飛行体の発射
時に、装置３の基準として作用する慣性軸ＸｏとＹｏを記録する。その後に飛行体１が移
動すると、装置３が測定手段３Ａを手段として、飛行体の姿勢θＭ（装置３での飛行体の
Ｘ軸とＹ軸によって決定される）を慣性軸ＸｏとＹｏに対して測定し、飛行体が、特に安
定である所望の飛行軌道に従うよう、その後にコンピュータがそこから推力手段２の偏差
（飛行体に適用される推力の配向βを決定する）を推定する。
【００２５】
　図１では、飛行体１はその中立軸４が長手軸Ｘと一致するように無限に大きい剛性を有
していると想定されている。推力手段２に適用できる一般的な制御原理はこのようにして
従来式に表現される（θは測定された姿勢θＭと標的姿勢θＲとの間の差）。
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【数１】

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（式１）
【００２６】
　しかしながら、図２において誇張形態で示すように、飛行体１の構造は無限に大きい剛
性を有しているわけではなく、振動応力の影響下で弾性的に変形する可能性がある。これ
らの変形は異なる周波数のモードを有しており、これらのうちの２つを図５（（Ａ）では
１次モード、（Ｂ）ではそれよりも高いオーダ（高次）のモード）に示す。図２では、飛
行体１（およびその中立軸４）は、この１次モードが変形の主モードであるよう、標準的
な曲線を有している。
【００２７】
　慣性装置３の測定手段３Ａによって実行される測定は、飛行体の姿勢θＭをこの位置で
推定させ、この姿勢θＭは飛行体の軸Ｘ’（測定のポイントＭでの飛行体の見かけの軸）
と慣性軸Ｘｏとの間の角偏差に対応している。この情報に基づき、コンピュータが飛行体
の軸Ｘ”（点Ｔでの飛行体の見かけの軸）に対する推進手段２に与えられる配向βを推定
する。しかしながら、飛行体の変形により、（慣性装置３の測定手段３Ａによる測定の位
置Ｍでの飛行体の）見かけの軸Ｘ’と、（点Ｔでの飛行体の）見かけの軸Ｘ”は、互いに
平行でも、飛行体の中立軸４に対して平行でもない。
　この結果は以下のようになる：
－飛行体の中立軸４に対する測定のポイントＭでの飛行体１の角変形δθＭ；
－飛行体の中立軸４に対する測定のポイントＭでの飛行体１の線変形δｙＭ；
－飛行体の中立軸４に対する推力の点Ｔでの飛行体１の角変形δθＴ；および
－飛行体の中立軸４に対する点Ｔでの飛行体１の線変形δｙＴ。
【００２８】
　それぞれの変形モードはパルスωと減衰係数ξとを有する。したがってＮｔｈ変形モー
ドでの、飛行体の構造の変形の影響は、以下の方程式系の形態で表現できる。

【数２】

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（式２）
【数３】

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（式３）
【数４】

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（式４）

【数５】

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（式５）
　ここで、ｑは次の方程式の解である。
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【数６】

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（式６）
　この解は新規なコマンド法則を提供する。
【数７】

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（式７）
【００２９】
　式１で定義された従来のコマンド法則と比較して、前述のコマンド法則は飛行体１の弾
性変形による閉鎖サーボループの妨害を表わす追加の要素；

を含んでいる。
【００３０】
　それぞれの弾性変形モードを安定させるため、本発明によれば測定手段３Ａは、その周
囲で推進手段２が結合される点Ｔの付近に配置されている。この状況を図３に示す。
【００３１】
　この場合に示される展開は偏位モデルであり、表示における従来的な誤りを含んでいる
（θはΔθと、θＭはΔθＭと、Δβはβとともに活用）。
【００３２】
　したがって、飛行体１の姿勢性能は、その後に次の４つの式によって１次で支配される
。

【数８】

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（式８）
【数９】

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（式９）
【数１０】

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（式１０）

【数１１】

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（式１１）
　ここで、
－θは飛行体１の姿勢を表わす；
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－βは推力Ｐの配向を表す；
－θＭは慣性装置３の測定手段３Ａによって効率的に測定された姿勢を表す；
－ｈ’は測定ポイントＭでのモード角変形を表す；
－ｈは点Ｔでのモード線変形を表す；
－ｑは（一般化された座標での）変形モードを表す；
－Ｋθは開ループでの飛行体の姿勢剛性を表す；
－Ｋβは角加速度での推進手段２の偏向効率を表す；
－ξは変形モードの減衰を表している；
－ωは変形モードのパルスを表す；
－Ｐは推力を表す；
－λθは操縦システムの姿勢利得（姿勢ゲイン）を表す；および
－λθ’は操縦システムの姿勢速度利得（姿勢速度ゲイン）を表す。
【００３３】
　閉鎖サーボループによる原動力は、操縦システムの以下の調整を導く。

【数１２】

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（式１２）
【数１３】

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（式１３）
　ここで、
　ωＢＦは閉鎖ループ剛性モードのパルスを表す；
　ξＢＦは閉鎖ループ剛性モードの減衰を表す。
【００３４】
　本発明の範囲には影響を及ぼさないが、飛行体は剛性（すなわちＫθ＝０）を有してお
らず、そのモードは減衰されない（すなわちξ＝０）と想定されている。次の計算に類似
する計算が、閉鎖ループに作用する原動力（ωＢＦ；ξＢＦ）を達成するために、剛性Ｋ

θのみが操縦利得（操縦ゲイン）の値を変更する限り、これらの想定なしに得られる。さ
らに、モードの非ゼロ減衰（機械系が消散性であるために正）は飛行体の安定性の点で有
利な効果を有する。
【００３５】
　前述の想定、およびラプラス変数をｓと指定することにより、閉鎖ループ変換関数の共
通因子は次の多項式の形態で表される；

【数１４】

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（式１４）
　次のパラメータνを使用；
【数１５】
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　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（式１５）
【００３６】
　式８から式１１までの式系（および対応する変形モード）は、式１４の多項式の根が負
の実数部である場合にのみ安定する。
【００３７】
　これらの根の符号を評価するために、ラウス・フルビッツの判別法を適用することがで
き、これは次の５つの係数が正である場合にのみ、式１４の多項式の根が負の実数部であ
ることの推定を可能にする。
【数１６】

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（式１６）
【数１７】

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（式１７）
【数１８】

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（式１８）
【数１９】

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（式１９）

【数２０】

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（式２０）
【００３８】
　前述の係数のうち、νは符号が負である可能性がある唯一のパラメータである。したが
ってラウス・フルビッツの判別法によれば、この式系はνが正である場合には安定してい
る。すなわち、この式系はｈとｈ’との積（ｈ×ｈ’）の値が負である場合に安定してい
る。
【００３９】
　測定点Ｍでの角変形ｈ’と、点Ｔでの線変形ｈとが反対の符号である場合、操縦システ
ムの閉鎖ループ調整（ωＢＦ；ξＢＦ）とは無関係に、考慮される変形モードは安定して
いると導かれる。
【００４０】
　この状況は図５に示されている。図５の（Ａ）では、曲線５は、飛行体が１次モードに
よってのみ弾性的に変形されたときの長手軸Ｘに対する飛行体１の中立軸を表す。
【００４１】
　点Ｔ，Ｕ，ＶおよびＷは測定点Ｍの可能な位置の例として示されている。したがって以
下のようになる。
－点Ｔに関しては、角ｈ’変形と線ｈ変形とは確実に反対の符号である（ｈ’は正、ｈは
負）；
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－点Ｕに関しては、角ｈ’変形と線ｈ変形とは反対の符号ではない（ｈ’とｈは正）；
－点Ｖに関しては、角ｈ’変形と線ｈ変形とは確実に反対の符号である（ｈ’は負、ｈは
正）；および
－点Ｗに関しては、角ｈ’変形と線ｈ変形とは反対の符号ではない（ｈ’とｈは負）。
【００４２】
　したがって安定性は、姿勢測定が点Ｔまたは点Ｖのいずれかにて実施された場合にのみ
確保されうるであろう。
【００４３】
　同じ図５の（Ｂ）では、曲線６は、１次モードよりも高次のモードにしたがってのみ弾
性的に変形されたときの軸Ｘに対する飛行体１の中立軸を表す。この場合には以下のよう
になる。
－点Ｔに関して、角ｈ’変形と線ｈ変形とは常に反対の符号である（ｈ’は正、ｈは負）
；および
－点Ｖに関しては、角ｈ’変形と線ｈ変形とはもはや反対の符号ではない（ｈ’は負、ｈ
は正）。
【００４４】
　よって、点Ｔのみがこれら２つのオーダのモードに対して安定性を確保できるようにす
る。その他のオーダのモードに対する同様の説明が同じ結果となることに注目すべきであ
る。このように、飛行体１の構造によって経験される弾性変形は、図５の（Ａ）および（
Ｂ）などのように複数のモードの組合せであるので、安定性が全てのオーダの変形に対し
て確保されるように、点Ｔは飛行体１の姿勢θＭの測定には最適な位置である。
【００４５】
　いずれにしろ、全てのオーダのモードを安定させるために点Ｍが飛行体１の少なくとも
後端１Ｒの付近に配置されているならば、本発明が要求する安定化を許容するために、点
Ｍが点Ｔと完全に一致する必要はないことは理解されよう。
【００４６】
　飛行体１の姿勢θＭを測定するための手段３Ａの単純な再配置による全てのモードの安
定化のおかげで、この安定化は完全に自然な形態で発生する。すなわち、残留変形の問題
を考慮しなければならない配向βのフィルタリングのための追加的手段を必要としない。
【００４７】
　図４に示すように飛行体１は、慣性装置３の第１の測定手段３Ａに加えて、この飛行体
の姿勢を測定するための第２の手段７Ａを含んでいる。飛行体の前方部分１Ｆに位置する
点Ｎ（飛行体の後端１Ｒの反対側）に配置されているこの第２の測定手段７Ａは、第１の
測定手段３Ａの場合のように、飛行体１の姿勢θＭ２を点Ｎで測定させ、続いて、飛行体
１が所望の安定軌道（図示せず）に従うよう、推力手段２の偏差βをそこから推定させる
。
【００４８】
　本発明のこの実施形態によれば、測定手段３Ａと７Ａは想定される飛行条件の関数とし
て選択的に利用できる。実際には、一般的に、変形モードによって創出される効果は大気
中での飛行条件においてのみ重要である。慣性装置３の測定手段３Ａは、その持続期間が
一般的に短い（２分間から３分間）大気中での飛行条件において飛行体の後端１Ｒでのみ
利用できる。特に宇宙飛行および／または通常飛行には、第２の測定手段７Ａが好適に利
用される。
【００４９】
　このため、第２の測定手段７Ａは飛行体の姿勢を高精度で測定することができる高精度
センサであってもよく、このようにして飛行のための精度条件が達成される。第１の慣性
装置３の測定手段３Ａに関しては、第２の測定手段７Ａのものほど高精度でなくてもよい
。
【００５０】
　本発明は特に、姿勢θＭの測定が実行される瞬間と、（おそらくパイロットによる）操
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縦システムによって制御される偏差βが適用される瞬間との間には遅延が存在しないとい
う想定に基づいて解説されている。しかしながら、これら２つの瞬間の間に、大きな遅延
がｈとｈ’の符号を変化させる可能性があることも注意されるべきである。操縦に関して
は、同じ符号のｈとｈ’に等しいであろうこの状況は、自然の安定性をもはや確実にはし
ないであろう。しかしながら、操縦パスバンドに存在するであろう主な変形モードは低周
波数モードであり、従来の操縦システムにおけるこれら２つの瞬間の間の潜在的遅延の大
きさのオーダに対してはさほど敏感ではないことは理解されるであろう。

【図１】 【図２】
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【図３】

【図４】

【図５（Ａ）】

【図５（Ｂ）】
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