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揚力を最大限利用した高性能自動着陸技術の研究 

 

上羽 正純（航空宇宙システム工学ユニット 教授） 

○植村 拓也（航空宇宙システム工学コース 学部 4 年） 

 

１．研究の背景と目的 

本学航空宇宙機システム研究センターでは，大気中を高速・高高度で飛行するための基盤技術

を実証するフライングテストベットとして小型無人超音速実験機（オオワシ 2 号機）の研究・開

発が進められている．本実験機は，長距離を高速で着陸するため，その距離並びに速度を低減す

ることが重要である． 

これまで，航空機の着陸距離短縮の研究は， 有人機を対象に STOL（Short Taking-Off and Landing）

機として国内外問わず進められている．有人の場合，有視界飛行による着陸において，パイロッ

トは PAPI（精密進入経路角指示装置）を目視で確認しながら着陸を実行しなければならない．例

えば，国内での STOL 機である「飛鳥」用の PAPI は最大で 7[deg.]の設定進入経路角が設定[1]さ

れており，視界への影響を与えないようになっている．これに対して，本研究の対象となる固定

翼 UAV（Unmanned Aerial Vehicles）においてはパイロットの視界を考慮する必要はないため，進

入経路角を従来の STOL 機よりも大きくし，着陸距離短縮を図ることが可能である． 

本研究では固定翼 UAV の着陸における速度及び距離のうち，距離に着目して低減化を検討した

結果を報告する． 

 

２．着陸制御開始から接地までの水平距離 

一般に，着陸では縦方向の制御として図 1 に示す経路が設定され，経路に応じてグライドスロ

ープ制御とフレア制御が実行される．フレア制御時の経路を指数関数近似した場合，着陸制御開

始から接地までの水平距離𝐿𝑔 + 𝐿𝑓は(1)式で定義される． 

 

 

図 1 着陸経路 
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(1)式は，着陸制御開始時の速度𝑉0，着陸制御開始時の高度𝐻，接地時の高度ℎ𝑇𝐷を一定とすれば，

フレア時定数𝜏とグライドスロープ角𝜃𝐺の関数である．本式を𝜏と𝜃𝐺で偏微分すると，(2)式のよう

になり，𝑘 > 1であるため， 𝜃𝐺 の増大および𝜏の減少に対して 𝐿𝑔 + 𝐿𝑓 は減少することがわかる． 

 

３．揚力の最大化による着陸距離短縮方法 

３－１．応答性の高い機首引き上げと揚力及び降下率 

前述のように𝜃𝐺 を大きくすることにより，着陸距離を短くすることが可能であるが，一方，フ

レア制御開始時の高度 ℎ0 における降下率は大きくなる．これを解決するには，着陸進入速度を小

さくすること，あるいはフレア制御にて応答性の高い機首引き上げによる上向きの加速度を発生

し，下向きの速度を相殺する方法が考えられる．着陸速度を一定とした場合は必然的に後者の手

法となる．上向きの加速度を可能な限り大きくすることにより，少なくとも従来と同程度の接地

時降下率での自動着陸を実現させる． 

 

３－２．フレア制御の高帯域化 

応答性の高い機首引き上げを実行するためには，フレア制御の制御帯域を高くすることが必要

である． 

図 2 に等価変換後のフレア制御系を示す． 

 

 

図 2 等価変換後のフレア制御系 

 

(3)式は図 2 より得られるフレア制御系の一巡伝達関数𝑊(𝑠)，(4)式はその一巡伝達関数のゲイン

|𝑊(𝑠)|である．𝜏の減少によって|𝑊(𝑠)|は大きくなり，ゲイン交差周波数𝜔𝑔𝑐は大きくなることが

わかる．結果として，フレア制御の帯域を高くし，応答性の高い機首引き上げを可能にする． 

 

 

 

 

𝐿𝑔 + 𝐿𝑓 =
(𝑘 − 1)𝜏𝑉0 sin 𝜃𝐺 + 𝐻

tan 𝜃𝐺
 

(1) 

(∵ 𝑘 = ln
𝜏𝑉0sin𝜃𝐺

ℎ𝑇𝐷
> 1) 

このとき𝜏 > 0，0° < 𝜃𝐺 < 90°． 

𝜕(𝐿𝑔 + 𝐿𝑓)

𝜕𝜏
= (𝑘 − 1)𝑉0 cos 𝜃𝐺 > 0 

𝜕(𝐿𝑔 + 𝐿𝑓)

𝜕𝜃𝐺
= −

(𝑘 − 1)𝜏𝑉0 sin 𝜃𝐺 + 𝐻

sin 2𝜃𝐺
< 0 

 (2) 

𝑊(𝑠) =
1

𝜏𝑠

𝐶𝑓(𝑠)𝐺𝑓(𝑠)

1 + 𝐶𝑓(𝑠)𝐺𝑓(𝑠)
 (3) 

|𝑊(𝑠)| =
1

𝜏
|
1

𝑠

𝐶𝑓(𝑠)𝐺𝑓(𝑠)

1 + 𝐶𝑓(𝑠)𝐺𝑓(𝑠)
| ∝

1

𝜏
 (4) 



114 
 

４．シミュレーション 

４－１．シミュレーション用制御設計 

電動模型機（京商カルマートα40）を対象に制御系設計及びシミュレーションを行う．𝐻 =

40[m]，𝑉0 = 20[m s⁄ ]，𝜃𝐺 = 25[deg. ]，ℎ𝑇𝐷 = 0.1[m]と設定した着陸経路に対して，フレア制御に

ついて𝜏を 2.0[s]，1.5[s]，1.4[s] ，1.3[s]，1.2[s]と小さくしていき，制御帯域（ゲイン交差周波数𝜔𝑔𝑐）

を高くし，同程度の安定余裕を確保する．具体的には，表 1 に示す 𝜏 = 2.0 のときの安定余裕をノ

ミナル値とし，このノミナル値からゲイン余裕は 3[dB]，位相余裕は 5[deg.]の偏差内に収まるよ

うに PID パラメータにて調整する． 

表 1 はそれぞれのフレア時定数に対応する制御器と安定余裕及びゲイン交差周波数をまとめた

ものである．𝜏 = 2.5[s]に対応する項目は既存の着陸シミュレーションで使用された値であり，ゲ

イン余裕は 14[dB]程高く，位相余裕はほぼ同じである． 

 

表 1 𝜏とフレア制御器，安定余裕（ゲイン余裕 Gm・位相余裕 Pm）及びゲイン交差周波数𝜔𝑔𝑐 

フレア時定数𝜏 [s] 

フレア制御器𝐶𝑓𝑙𝑎𝑟𝑒(𝑠) 
PID：𝐾(1 + (𝜏𝐼 𝑠⁄ ) + 𝜏𝐷𝑠) Gm[dB] Pm[deg.] 𝜔𝑔𝑐[Hz] 

比例ゲイン 
𝐾 

積分時間 
𝜏𝐼 

微分時間 
𝜏𝐷 

2.5（既存） 𝜋 180⁄  2 0.4 39.7 68.5 0.0507 

2.0 3.4𝜋 180⁄  

1 

0.75 25.8 75.6 0.0648 

1.5 

3𝜋 180⁄  0.65 

25.4 72.5 0.0803 

1.4 24.8 72.1 0.0848 

1.3 
2 

24.3 74.1 0.109 

1.2 23.6 72.9 0.117 

 

４－２．失速迎角の設定と目標とする接地時降下率 

(a)失速迎角の設定 

失速迎角は 10[deg.]と設定した．この失速迎角は電動模型機の機体諸元から推算したものである．

機首引き上げ時，迎角が失速迎角の直前まで上昇したときに揚力は最大となる． 

 

(b)目標とする接地時降下率 

本着陸シミュレーションでは， ℎ𝑇𝐷 = 0.1[m]のときを接地とみなし，その時の降下率を接地時

降下率とし，接地時降下率の上限を 1[m/s]とした． 

以上の上限を設定した後，それら上限を超えないシミュレーションを採用する． 

 

５．シミュレーション結果 

比較基準として既存の着陸シミュレーション結果（𝜏 = 2.5[s]，𝜃𝐺 = 10[deg. ]のとき）を図 3に，

本研究の着陸シミュレーション結果の一例（𝜏 = 1.3[s]，𝜃𝐺 = 25[deg. ]のとき）を図 4 に示す． 
シミュレーション結果より，大きな𝜃𝐺による降下とフレア制御の高帯域化により，従来と同程

度の接地時降下率を維持しつつ，着陸制御開始から接地までの水平距離は減少するという結果が
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得られた． 

ただし，𝜏を 1.2[s]まで小さくしたとき，𝜃𝐺 = 25[deg. ]の着陸において機首引き上げ時の迎角が，

設定した失速迎角 10[deg.]を上回った．一方，接地時降下率は実施したすべてのシミュレーション

において1.0[m/s]を上回ることがなかった．そのため，本着陸シミュレーション条件（𝐻 = 40[m]，

𝑉0 = 20[m s⁄ ]，𝜃𝐺 = 25[deg. ]，ℎ𝑇𝐷 = 0.1[m]）に対して𝜏は 1.3[s]まで小さくしてフレア制御の高

帯域化を図ることが可能である．また，フレア制御の制御帯域を高くしたことにより，機首引き

上げ時の迎角ピーク値が上昇し，失速を起こしやすくなっている． 

 着陸距離の短縮について，既存（𝜏 = 2.5[s]，𝜃𝐺 = 10[deg. ]のとき）の着陸制御開始から接地ま

での水平距離は 288[m]である一方，本研究（𝜏 = 1.3[s]，𝜃𝐺 = 25[deg. ]のとき）では 153[m]であ
った．およそ 130[m]程度の短縮がなされていることを確認した．図 5 は，着陸制御開始位置を同

じにしたときの，既存の着陸軌跡と本研究で得られた着陸軌跡を比較したものである． 

 

 

 

 

(a) 高度の時間応答(𝜏 = 2.5[s]，𝜃𝐺 = 10[deg. ]) 

 

図４ 飛行速 

 

 

 

 

 

 

 

 

(a) 高度の時間応答(𝜏 = 1.3[s]，𝜃𝐺 = 25[deg. ]) 
 

   

 

(b) 迎角の時間応答(𝜏 = 2.5[s]，𝜃𝐺 = 10[deg. ]) 
 

(b) 迎角の時間応答(𝜏 = 1.3[s]，𝜃𝐺 = 25[deg. ]) 

 

フレア制御開始高度 

ℎ0 = 8.68[m] 

高度コマンド 

0[s]で着陸制御開始． 

高度 

8.50[s] 

0[s]で着陸制御開始． 

3.25[s] 

高度コマンド 
高度 

フレア制御開始高度ℎ0 = 11.0[m] 

迎角ピーク値 4.54[deg.] 
迎角ピーク値 9.54[deg.] 
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既存の着陸軌跡(𝜏 = 2.5[s]，𝜃𝐺 = 10[deg. ]) 

本研究の着陸軌跡(𝜏 = 1.3[s]，𝜃𝐺 =

25[deg. ]

着陸制御開始 

フレア制御開

本研究では水平距離 153[m]で接地． 

既存では水平距離 288[m]で接地． 

 

(c) 降下率の時間応答(𝜏 = 2.5[s]，𝜃𝐺 = 10[deg. ]) (c) 降下率の時間応答(𝜏 = 1.3[s]，𝜃𝐺 = 25[deg. ]) 

図 3 既存のシミュレーション結果      図 4 本研究のシミュレーション結果 

 

 

 

 

 

図 5 既存の着陸軌跡と本研究の着陸軌跡 

 

６．まとめ 

 着陸時，大きな𝜃𝐺による降下に加え，フレア制御時の制御帯域を高くするといった手法は，従

来程度の接地時降下率の維持および着陸距離の短縮に有効であることを確認した．今後は，実機

を使用した実証実験を行う予定である． 
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14.1[s]で接地． 

接地時降下率は 0.490[m/s]． 

降下率コマンド 

降下率 

7.17[s]で接地． 

接地時降下率は 0.618[m/s]． 

降下率コマンド 

降下率 


