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Abstract: This paper presents a reference trajectory in the Terminal Area Energy Management (TAEM) Phase for a space transportation 

system HIMES. TAEM Phase is consisted of three sub-phases of S-turn, HAC homing and HAC tracking. The reference trajectory is 

obtained inversely from the terminal conditions of the TAEM, depending on the HAC radius. The validity of the designed reference 

trajectory is verified by applying a velocity control system using the feedback linearization method. 

 

1．はじめに 

宇宙輸送系の帰還飛行は，制御目的の切り替えや空

力舵面の使用の有無により，再突入，エネルギー調整，

進入・着陸の 3 つのフェーズに分けられる．特に，本

稿で扱うエネルギー調整（TAEM : Terminal Area Energy 

Managemnt）フェーズは，再突入フェーズ終了時の位置

と速度の分散で開始地点が定まらず，初期値を固定し

た基準軌道では対処できない．この問題に対して，文

献[1]では，複数の想定される基準軌道を設定し，計算

負荷を軽減させて軌道生成を行う方法を提案している． 

本稿では，文献[1]を参考に，我が国の宇宙輸送機の

プロトタイプである JAXA の実験機 HIMES（HIghly 

Maneuverable Experimental Space vehicle）の機体特性を

基に TAEM フェーズの基準軌道の設計・検討を行う．

TAEM フェーズでは，滑走路近傍に仮想円筒（HAC : 

Head Alignment Cylinder）を設けて滑走路に向けて旋回

飛行を行う．基準軌道は，エネルギー調整フェーズの

終端条件から，HAC半径を変化させて逆算的に求める．

また，設計した基準軌道に対して，フィードバック線

形化法による速度制御系を適用し，妥当性を検証する． 

 

2．機体の並進運動モデル 

 本稿では，式(1)～(6)の風軸系で記述した機体重心の

並進運動のモデルを用いる． 

 �̇� = 𝑉𝑐𝑔 cos 𝜒 cos 𝛾 (1) 

 �̇� = 𝑉𝑐𝑔 sin 𝜒 cos 𝛾 (2) 

 ℎ̇ = 𝑉𝑐𝑔 sin 𝛾 (3) 

 �̇�𝑐𝑔 = −𝑔 sin 𝛾 − 𝑞𝑆𝐶𝐷/𝑚 (4) 

 �̇� = −(𝑔/𝑉𝑐𝑔) cos 𝛾 + (𝑞𝑆𝐶𝐿/𝑚𝑉𝑐𝑔) cos 𝜎 (5) 

 �̇� = 𝑞𝑆𝐶𝐿 sin 𝜎 /(𝑚𝑉𝑐𝑔 cos 𝛾) (6) 

ここで，𝑥, 𝑦は機体の水平面の位置，ℎは高度，𝑉𝑐𝑔は機

体の重心速度，𝛾は飛行経路角，𝜒は方位角，𝑔は重力加

速度，𝑞は動圧，𝑆は代表面積である．軌道設計の際の

制御入力は，揚力係数𝐶𝐿，抗力係数𝐶𝐷を決定する迎角

𝛼とスピードブレーキ舵角𝛿𝑠𝑏，及びバンク角𝜎の 3つで

ある．特に，HIMESは，最大揚抗比(𝐿/𝐷)𝑚𝑎𝑥がマッハ

数𝑀に依存して 2～4と大きく変動する． 

 

3．基準軌道設計 

 エネルギー調整フェーズは，Figure 1に示すように，

S ターン，HACホーミング，HAC追従の 3つのサブフ

ェーズに分けられ，本節の各項で詳細を述べる．  

 

Figure 1. Image of TAEM Horizontal Trajectory 

本研究では，エネルギー調整フェーズの初期値と終端

条件は以下のように設定し，逆算的に軌道を設計する． 

・初期条件（P1）: ℎ = 25,000 m，𝑀 = 2.0 [−] 

・終端条件（P4）: ℎ = 1,500 m，𝑀 = 0.3 [−] 

3.1．HAC追従サブフェーズ（P3～P4） 

 HAC 追従サブフェーズは，HAC 円周上を減速しな

がら旋回し，P4で適切な状態で進入・着陸フェーズに

移行するため，式(7)～(9)を満たすように軌道設計する． 

 𝑚𝑔 cos 𝛾 = 𝐿 cos 𝜎 (7) 

 0.5𝜌𝑉𝑐𝑔
2 cos 𝜎 = 𝑐𝑜𝑛𝑠𝑡. (8) 

 𝑅𝐻𝐴𝐶 = |𝑉𝑐𝑔
2 cos 𝛾 /(𝑔 tan 𝜎)| = 𝑐𝑜𝑛𝑠𝑡. (9) 

式(5)で飛行経路角を一定として式(7)，動圧の超過を回

避するために式(5)の右辺第2項で動圧とcos 𝜎の積を一

定として式(8)，式(6)と(7)から HACの半径𝑅𝐻𝐴𝐶を一定

として式(9)の条件が導かれる．式(9)の両辺を 2 乗し，

バンク角𝜎について整理すると次式が得られる． 

 

𝜎 = cos−1 √
𝑔2𝑅𝐻𝐴𝐶

2(1 + tan2 𝛾)

𝑔2𝑅𝐻𝐴𝐶
2(1 + tan2 𝛾) + 𝑉𝑐𝑔

4 (10) 

式 (10)から得られるバンク角で，方位角が𝜒 =

−180～0 degの範囲で HACの周上を旋回する． 
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3.2．HAC ホーミングサブフェーズ（P2～P3) 

 この P2～P3 のサブフェーズでは，HAC の円周上に

向けて直線的な滑空飛行を行い，飛行中に HIMESの特

性として最大揚抗比が超音速で約 2 から亜音速で約 4

へと大幅に変化する．よって，𝜎 = 0 degかつ𝛾 =

−30 degで式(7)，(8)を満たした平衡滑空を想定する．

この条件下で式(1)～(4)を逆算して基準軌道を定め，S

ターンサブフェーズとの切替地点は，𝑥 = 0 kmとした． 

3.3．Sターンサブフェーズ（P1～P2） 

このサブフェーズでは，HAC周上に向かいつつ，P2

での機体位置と速度が適切になるように，左右への旋

回で飛行距離を増加させて減速させる．P2 から P1 へ

逆算的に𝑀 = 2.0 [−]に対する高度まで，𝜎 = −50~ +

50 degの範囲で変化させて軌道を設計した．本稿では，

HAC半径を𝑅𝐻𝐴𝐶 = 2.5 km～15 kmの範囲で2.5 km刻

みで変化させた軌道を設計して妥当性を検証した． 

 

4．速度追従制御系 

設計した基準軌道の妥当性を，速度ベクトルに関す

る追従制御系を設計して検証した．追従制御系では，

抗力係数𝐶𝐷，揚力係数𝐶𝐿，バンク角𝜎を入力として扱う．

式(4)～(6)に対して，非線形要素を相殺し，添え字𝑟𝑒𝑓で

表現した指令値に追従する制御則として，式(11)を用い

る．ここで，𝑘( )は，各添え字の制御ゲインである． 

 

[
𝐶𝐷

𝐶𝐿 cos 𝜎
𝐶𝐿 sin 𝜎

] =
𝑚

�̅�𝑆
[

−1 0 0
0 1/𝑉𝑐𝑔 0

0 0 1/𝑉𝑐𝑔 cos 𝛾
]

−1

 

  × [

𝑔 sin 𝛾 − 𝑘𝑉(𝑉𝑐𝑔 − 𝑉𝑐𝑔𝑟𝑒𝑓
)

𝑔 cos 𝛾 /𝑉𝑐𝑔 − 𝑘𝛾(𝛾 − 𝛾𝑟𝑒𝑓)

−𝑘𝜒(𝜒 − 𝜒𝑟𝑒𝑓)

] 

 

 

 

(11) 

HAC 半径を凡例の通り変化させ，水平面と鉛直面の

軌道を Figure 2 と 3 に，バンク角と飛行経路角の時間

履歴を Figure 4 と 5 に示す．図中，破線は基準値で，

実線が追従制御を行った結果である． 

Figure 2と 3より，各 HACの半径に対して基準軌道

に良好に追従していることが分かる，Figure 4と 5より

各ケースで最初の Sターン後に，𝜎 = 0 degの平衡滑空

状態を経て，𝛾 = −25 deg付近に収束している． 

 

5．まとめ 

本稿では，エネルギー調整フェーズの HAC半径を変

化させたときの軌道設計を行った．また，設計した基

準軌道に対して，フィードバック線形化法に基づく追

従制御系を適用し，妥当性を評価した．各サブフェー

ズにおいて，適切な状態に収束することを確認した．  

Figure 2. Horizontal Flight Trajectories 

Figure 3. Vertical Flight Trajectories 

Figure 4. Time Histories of Bank Angles 

Figure 5. Time Histories of Flight Path Angles 
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