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巻頭言 
 

総合工学研究の推進と共同研究体制の拡充 
 

航空宇宙機システム研究センター長  
内海政春 

  
 当研究センターは，主たるプロジェクト研究として，大気中を高速・高高度で飛行するための

基盤技術の研究開発を推進し，離陸から超音速を経て着陸までを可能とする超音速機の実現をめ

ざしています．これまでは各サブシステムの研究開発を中心としてプロジェクトを推進してきま

したが，2019 年度はそれらを統合し，サブスケール（3 分の 1 縮小機体）オオワシの飛行実験を

実施いたしました．飛行実験を効率的かつ機動的に推進するために，タスクフォース（TF）を立

上げ，機体・設計 WG と艤装・実験 WG の 2 つのワーキンググループ体制を敷きました．従来の

空力，構造・材料，制御・通信，推進・エンジンの 4 分野と TF の 2 つの WG によりマトリクス

組織を築くことで，今まで以上にメンバ間の風通しを良くしようと考えました． 
まず白老滑空場においてサブスケール実験機の滑走試験と機首上げ試験を実施し，機体の制御

性や滑走速度などのデータを取得しました．その諸データを利用して機体の設計改良と検証を繰

り返しおこなって完成度を高めていきました．2019 年 11 月，サブスケールオオワシ実験機の飛

行実験を北海道大樹町の 1000 m 級滑走路において実施しました．教職員 9 名と学生 8 名(学部生

4 名，院生 4)で，準備・動作確認，安全管理，オペレーション，記録・データ収集・撤収などの

それぞれの役割を遂行し，計画どおりに滑走・離陸・飛行を行うことができました．取得した各

種データは今後の研究開発に活用されます． 
 
2020 年 3 月に北海道大樹町と包括連携協定を締結いたしました．大樹町は宇宙のまちづくり推

進事業を展開しており，さまざまな戦略と施策に取り組んでいます．当センターでは地域社会の

発展と人材育成および学術の振興に寄与することを目的として，大樹町内にサテライトオフィス

を設置することにいたしました． 北海道スペースポート構想では 3 km 級の高速走行軌道の敷設

も計画されており，今後，大樹町と連携してさまざまな活動を行っていきます． 
 

2019年2月，外部評価（審査委員長：前東工大学長 三島良直氏）を受審いたしました．「白老

実験場での無人超音速機「オオワシ」の飛行実証や高速走行軌道を用いた実験を始めとして， 恵まれ

た実験環境を生かした研究活動としては国内随一である」との評価いただくことができましたが，「大学

院教育について，成果の対外的な見せ方を含めて更なる工夫と強化が必要なのではないか」との課題が指

摘されました（いずれも原文のまま）．いただいたご提言を真摯に受け止め，今後の当センター

における研究活動のさらなる発展に活かしていく所存です． 
 
 このたび，文部科学省の“新たな共同利用・共同研究体制の充実”に採択され，2020 年度より

「ロケットスレッド実験設備を活用した Linear Hyper-G 環境学術領域の創成」の事業に取り組ん

でいくことになりました．さらに，文部科学省 2020 年度の“共通政策課題（基盤的設備等整備）”

にも採択され，白老エンジン実験場に研究設備を導入・更新いたします．文部科学省の支援を受

けて，実環境の燃焼場や構造応答などの物理挙動を明らかにする，直線加速度環境での新たな学

術分野の創成をめざすなど，航空宇宙コミュニティの萌芽的実験研究連携拠点の形成に向けて取

り組んでいきます．詳しくはこちら( http://www.muroran-it.ac.jp/aprec/LHG/LHG.html )をご参照く

ださい． 
 
今後も他大学や産業界との連携を強化・促進し，多面的な活動を通じて，社会の要請に応えら

える機関となるよう当センターの教職員一同努めていきます．今後ともどうぞよろしくお願い申

し上げます．              

APReC ホームページ http://www.muroran-it.ac.jp/aprec/ 

http://www.muroran-it.ac.jp/aprec/LHG/LHG.html
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連携および共同研究

内海 政春（航空宇宙機システム研究センター長・教授） 

○中田 大将（航空宇宙機システム研究センター 助教）

樋口 健（航空宇宙システム工学ユニット 教授）

勝又 暢久（航空宇宙システム工学ユニット 助教）

１．インターステラテクノロジズとの共同研究 ロケット用ターボポンプの設計・解析・試験お

よび評価に関する研究 

インターステラテクノロジズが開発中の軌道投入機 ZERO に用いられるターボポンプの設計・

解析・試験および評価を実施した．今年度はインデューサーの設計と製造，評価を実施し良好な

作動特性を確認した（図１）． 

図１ インターステラテクノロジズ軌道投入機 ZERO に

用いられるターボポンプインデューサー 

図２ 超小型人工衛星「ひろがり」

プレフライトモデル 

２．大阪府立大学との共同研究 展開構造物を有する超小型人工衛星「ひろがり」の研究開発お

よび軌道上運用を通した妥当性検証 

大阪府立大学と共同で小型衛星「ひろがり」の開発を進めている．大阪府立大がバス機器を，

室蘭工大がペイロードである展開構造物を担当した．今年度はフライト品を制作し，安全審査を

経て 2020 年 3 月の打ち上げを目指していたが，打ち上げ側の都合により 2021 年度以降に延期と

なった（図２）．
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３．JAXA/名古屋大学との共同研究

名古屋大学で研究されている Rotating Detonation Engine および Pulse Detonation Engine を

JAXA/ISAS の観測ロケットに搭載し，宇宙空間での動作試験を令和 2 年度に実施予定である．今

年度は白老実験場にてプレフライトモデルを用い，燃焼中の音響・振動環境を含む実証試験を行

った．

４．大阪大学との共同研究 軌道投入ロケット用ターボポンプに関するインデューサの性能確認

試験 

インターステラテクノロジズが開発中の軌道投入機 ZERO に用いられるターボポンプインデュ

ーサーの試験を大阪大学キャビテーショントンネルにて実施した．

５．群馬大学との共同研究「静止大気中を高速移動する 1000 メートル毎秒級ジェットの音響放射

特性解明」 

ロケットスレッドに用いているハイブリッドロケットの騒音特性について地上試験およびロケ

ットスレッド走行試験を行い評価した．周波数，音圧レベル，指向性が燃焼室長や特性排気速度

により定量的に関連付けられることを実証した．

６．静岡大学との共同研究「航空機着氷抑制技術のフィールド実証」 

過冷却液滴が翼面に衝突する際の着氷の挙動を冬季の白老実験場において観察した．昨年度の

試験では鉛直自由落下氷滴を用いたが，今年度は簡易風洞を屋外に設け，外気温が-10 ℃～-5 ℃

の条件で特殊コーティングを施した金属面が氷粒をはじきやすいことを確認した．

７．東京都市大学との共同研究「蒸気圧で加圧されるロケット酸化剤の流量特性」 

ロケットスレッドに用いているハイブリッドロケットの酸化剤である亜酸化窒素は蒸気圧で自

己加圧されており，管路内でキャビテーションを伴う二相流となる．室蘭工大と東京都市大で実

験および数値計算をそれぞれ担当し，流動様式について論じた．可視化管内をハイスピードカメ

ラで撮影することにより気泡径の情報を得た．

2



啓蒙活動の概要および見学者 

○内海 政春（航空宇宙機システム研究センター 教授）

中田 大将（航空宇宙機システム研究センター 助教）

航空宇宙機システム研究センターには，報道機関の取材，国外の大学関係者，中学・高校の教

諭が見学のため来訪されます．見学の対象は主に超音速風洞設備，オオワシ２号機モックアップ，

反転ファン試験設備，フライトシミュレーター，高速走行軌道実験設備，白老エンジン実験場で

す．令和元年度に訪問された学外の見学者を表１に示します．

表１ 航空宇宙機システム研究センターを訪問された見学者 

JAXA 

EKK

令和元年 5 月 12 日

～13 日
2 

高田様

新谷様 

北海道新聞 令和元年 5 月 20 日
 

1 横山記者 

室蘭市 令和元年 5 月 20 日
 

3 今野様，岩倉様，野島様 

室蘭信用金庫 令和元年 6 月 4 日 1 

五嶋金属工業

室蘭市産業振興課
令和元年 6 月 14 日

 
3 

五島代表取締役

岩倉様，野島様 

釧路製作所 令和元年 7 月 8 日
 

若干

名

田邉様ほか 

北海道胆振総合振興局 令和元年 7 月 12 日
 

1 横山様 

コスモテック 令和元年 7 月 16 日
 

1 東日本事業部長 金塚様 

白老町小学生および引率

者

各報道機関（北海道新聞

記者，室蘭民報記者，苫

小牧民放記者），その他 

令和元年 7 月 21 日
 

若干

名 

小学生・引率者：15 名 

報道関係者 

（白老見学体験会イベント参加） 

白老町 ドローン de 街お

こしプロジェクト  
令和元年 7 月 21 日

 
1 

プロジェクトリーダー 瀧谷様

（白老見学体験会イベント見学） 

JAXA 令和元年 8 月 6 日 1 高田仁志 研究領域主幹 

東京大学 M1 令和元年 9 月 24 日 1 井戸様

警察官（道外） 令和元年 9 月 26 日 2 

中国人留学生 令和元年 10 月 8 日 1 申嘉祺様 

本田技術研究所 
令和元年 10 月 17 日

2 
柚沢様，勝又様 

3



Li World 令和元年 10 月 31 日
 

2 
山口代表取締役 

宮崎プロジェクトマネージャー 

JAXA ISAS 令和元年 11 月 13 日
 

3 小林先生，丸先生，坂本様 

北海道新聞 
令和元年 11 月 15 日

～16 日 
1. 

大能記者

クリエイティブネクスト

デザイン 

令和元年 12 月 10 日
1 

進藤様

NHK 室蘭放送局，道新室

蘭報道部，室蘭民報社 

令和元年 12 月 10 日 若干

名

十勝毎日新聞社 
令和元年 12 月 24 日

1 
本田龍之介記者 

北海道新聞 
令和 2 年 1 月 22 日

1 
栗田記者 

経産省 北海道経済産業局

釧路工業技術センター 

釧路製作所 

令和 2 年 1 月 31 日
5 

白坂様

新井所長他 2 名様 

田邉様他 2 名様

IHI エアロスペース
令和 2 年 2 月 10 日

1 
岡田様 

北海道新聞 
令和 2 年 2 月 13 日

2 
田中記者，栗田記者 

シュツットガルト大学博

士課程

令和 2 年 2 月 14 日
1 

Samuel Sudhof 様

北海道生涯学習協会 
令和 2 年 2 月 26 日

1 
学習振興課長 長田様 

北見工業大学 B3
令和 2 年 3 月 17 日

1 
藤原悠太様 

インターステラテクノロ

ジズ 

令和 2 年 3 月 25 日
2 

森田様，寺川様
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GG-ATR エンジンのロータシステム安定作動に向けたワイヤメッシュダンパの研究 

 
橋本 啓吾 （航空宇宙総合工学コース 博士前期 2 年） 

高野 智之 （航空宇宙機システム研究センター・施設課 主任） 

中田 大将 （航空宇宙機システム研究センター 助教） 

○内海 政春 （航空宇宙機システム研究センター長 教授） 

 

１．はじめに 

GG-ATR エンジンのこれまでの常温ガスによるタービン駆動の冷走試験と軸振動解析の結果か

ら 2 次危険速度通過時にタービン側軸受部で過大なロータ系の振動を生じることが明らかになっ

ている．エンジンの安定作動には，ダンパで振動エネルギを散逸し，共振振幅を抑える必要があ

る．ダンパを設置する軸受部の周囲は，タービン駆動用燃焼ガスが通過するため高温環境になる．

そこでロータ系のダンパとして，耐熱性が高くオイルフリーで使用可能な Wire Mesh Damper (以

下 WMD)の適用を検討中である．本研究は GG-ATR エンジン実機サイズの WMD を対象として， 
新たに設計・製作した加振実験装置を用いて正弦波加振試験を行い，WMD の振動低減特性を評

価した． 

 

２．ＷＭＤの加振試験手法 

本研究にて設計・製作した加振試験装置は一方向加振を行うもので，WMD を剛体に固定して

加振力に対する絶対変位を計測することによりダンパの変位依存性を評価することができる．

Fig. 1 に加振試験装置の断面図を示す．WMD を固定する高剛性の心棒，WMD を保持するダンパ

マウント，電磁式加振機，およびそれらを繋ぎ WMD に加振力を与える加振棒で構成されている．

加振力𝐹𝐹を加振棒間に入れたロードセルで，変位𝑋𝑋を心棒上部に固定した渦電式変位センサで，加

速度𝐴𝐴をマウントに取り付けた加速度センサで計測する．単一周波数での正弦波加振を 25-350 Hz 

(25 Hz 刻み)で行う．ダンパマウントに取り付けた制御用加速度センサの信号をフィードバックし

ながら振幅を制御している．Fig. 2 に WMD の外観写真を示す．WMD は金属製ワイヤを編み込ん

で，円筒形に圧縮成形してつくられる．ワイヤ同士の乾摩擦減衰とワイヤの曲げによる構造減衰

によってエネルギを散逸する，変位依存のダンパである． 

 

  

Fig. 1 WMD加振試験装置の断面図 Fig. 2 WMDの外観 
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３．ＷＭＤの振動特性の同定法 

WMD の振動特性の同定方法について述べる．単一周波数の周期加振において，試験装置の運

動方程式は以下のとおりとなる． 

𝑚𝑚�̈�𝑥(𝑡𝑡) + 𝑐𝑐�̇�𝑥(𝑡𝑡) + 𝑘𝑘𝑥𝑥(𝑡𝑡) = 𝑓𝑓(𝑡𝑡)   

ここで m は質量，c は等価粘性減衰，k は剛性，f は加振力である． 

この時，時刻歴信号の複素 FFT 成分を用いると以下の式となる． 

𝑖𝑖𝑖𝑖𝑐𝑐 + 𝑘𝑘 = 𝑖𝑖
(𝐹𝐹𝐹𝐹𝑖𝑖𝐹𝐹(𝛼𝛼 − 𝛽𝛽)−𝑚𝑚𝐴𝐴𝐹𝐹𝑖𝑖𝐹𝐹(𝛾𝛾 − 𝛽𝛽))

𝑋𝑋
+
𝐹𝐹𝑐𝑐𝐹𝐹𝐹𝐹(𝛼𝛼 − 𝛽𝛽) −𝑚𝑚𝐴𝐴𝑐𝑐𝐹𝐹𝐹𝐹(𝛾𝛾 − 𝛽𝛽)

𝑋𝑋
    

実部と虚部を比較して，等価剛性と等価粘性減衰はそれぞれ以下のようになる． 

𝑘𝑘 =
𝐹𝐹𝑐𝑐𝐹𝐹𝐹𝐹(𝛼𝛼 − 𝛽𝛽) −𝑚𝑚𝐴𝐴𝑐𝑐𝐹𝐹𝐹𝐹(𝛾𝛾 − 𝛽𝛽)

𝑋𝑋
 𝑐𝑐 =

(𝐹𝐹𝐹𝐹𝑖𝑖𝐹𝐹(𝛼𝛼 − 𝛽𝛽)−𝑚𝑚𝐴𝐴𝐹𝐹𝑖𝑖𝐹𝐹(𝛾𝛾 − 𝛽𝛽))
𝑖𝑖𝑋𝑋

  

よって，外部加振力，変位，加速度の値と，それぞれの位相差を計測することでダンパの等価

剛性と等価粘性減衰を同定することができる． 

また，構造減衰の大きさを示す構造損失係数 γ は，ヒステリシス曲線の面積∆𝐸𝐸𝑑𝑑𝑖𝑖𝐹𝐹𝑑𝑑 ( = 1 サイ

クルの散逸エネルギ)と，近似直線の傾き( = 動的線形剛性𝐾𝐾𝐹𝐹 )から以下の式で表すことができる． 

𝛾𝛾 =
∆𝐸𝐸𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑𝑑
𝜋𝜋𝐾𝐾𝑑𝑑𝑋𝑋2

  

WMD の減衰メカニズムをワイヤ同士の乾摩擦と，ワイヤの曲げによるエネルギ散逸によるも

のとすると，WMD の減衰容量と等しい等価粘性減衰係数 Ceq は，µ を乾摩擦係数，K∞ を大振幅

時の剛性として，以下のように表現できる． 

𝐶𝐶𝑒𝑒𝑒𝑒 =
4𝜇𝜇𝐹𝐹
𝜋𝜋𝑖𝑖𝑋𝑋

+
𝐾𝐾∞𝛾𝛾
𝑖𝑖

  

上述の等価粘性減衰は同じ減衰容量を表す（c = 𝐶𝐶𝐶𝐶𝐶𝐶）ことから，この関係を利用して乾摩擦係

数 𝜇𝜇 が一意に定まる． 

 

４．加振試験結果 

銅製の WMD と Ni-Ti 製（形状記憶合金）の WMD の加振試験で得られた振幅に対する等価粘

性減衰 c を加振周波数で分類して Fig. 3 に示す．また，振幅と剛性の関係を Fig. 4 に示す． 

  
Fig. 3 振幅と減衰の関係 Fig. 4 振幅と剛性の関係 
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同じ周波数，同等の振幅で比較すると，Ni-TiWMD の方が CuWMD よりも常に高い等価粘性減

衰を示している．また，2 次危険速度に相当する周波数(325 Hz)において，4000 Ns/m と先行研究

で定めた GG-ATR エンジンのダンパ設計目標値(1500 Ns/m)よりも十分に大きな値を示している． 

Fig.4 より，CuWMD と Ni-TiWMD はともに振幅に対して減少する傾向を示している．また，同じ

変位で比較すると Ni-TiWMD よりも CuWMD のほうが高い剛性を示している．図中の累乗近似曲

線を用いて，大振幅時(150 (P-P)μm)の予測剛性𝐾𝐾∞を同定した結果を Table 1 に示す． 

 

 
 

この剛性𝐾𝐾∞は，WMD の実効的な剛性を示している．つまり，Ni-TiWMD の剛性は，CuWMD

に対して 9 kN/mm 小さい．これは，剛性をなるべく小さく抑えたい GG-ATR 用ダンパにとって，

大きなメリットである．最後に，ダンパ性能の比較として，同定した乾摩擦係数 µ と構造損失係

数 γ を Fig. 5 に示す． 

 

 

Fig. 5 乾摩擦係数と構造減衰係数の関係 
 

構造減衰係数 γ と乾摩擦係数 μ はトレードオフの関係を示している．乾摩擦減衰と構造減衰が

振動条件によって入れ替わりながらエネルギを散逸していることを示唆している．また，構造減

衰係数 γ の方が乾摩擦係数 μ よりも大きいことから，本ロータ系サイズの WMD の減衰メカニズ

ムは，主にワイヤの曲げによる構造減衰であることが明らかになった．これは，先行研究で報告

された結果と一致しており，WMD の減衰メカニズムはサイズによらず，ワイヤの曲げによる構

造減衰が支配的であるといえる． 

また，加振試験条件によらず常に Ni-TiWMD の構造減衰係数 γ と乾摩擦係数 μ が CuWMD より

も大きいことがわかる．同じ振動条件下で，Ni-TiWMD のエネルギ散逸∆𝐸𝐸𝑑𝑑𝑖𝑖𝐹𝐹𝑑𝑑が CuWMD よりも

大きいことを示している． 
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５．まとめ 

GG-ATR エンジンのロータ系の安定作動を目的としてダンパとして WMD の使用を検討してい

る．本研究では同条件で設計したGG-ATRエンジン実機サイズのCuWMDとNi-TiWMDに対して，

一方向加振試験を行い，その剛性と減衰に関する特性を評価した． 

これらの WMD の振動特性として，同じ振動条件において Ni-TiWMD の等価粘性減衰𝐶𝐶𝐶𝐶𝐶𝐶が
CuWMD よりも大きいことがわかった．また，CuWMD と Ni-TiWMD の減衰は，振幅の増加に対

して減少する傾向を示すことが確認された．一方，剛性は同じ変位条件で比較して，Ni-TiWMD

の方が小さいという結果が得られた． 
構造損失係数 γ と乾摩擦係数 μ から，同じ振動条件の場合，Ni-TiWMD の方が大きなエネルギ

散逸を示すことがわかった． 

以上の結果から，低剛性かつ高減衰を目標とする GG-ATR エンジン軸系の軸受ダンパとして 

Ni-TiWMD の方が適しているといえる． 

本研究で作成したダンパは，減衰が目標値(1500 Ns/m)に対して十分に大きいため，共振振幅を

低減できると期待される．一方で，剛性が先行研究で求めた目標値(2.5 kN/mm)よりも高いため，

このまま使用すると危険速度がスロットリング範囲内に入ってしまう懸念がある．そこで今後は，

本研究の WMD よりもワイヤ線径やメッシュ密度を小さくした供試体を作成し，剛性の低減を図

る予定である． 

本研究で得られた知見は，GG-ATR エンジンの安定作動だけでなく，WMD の減衰メカニズム

解明に寄与するものである．WMD 研究の今後の方針として，様々な設計条件の WMD の振動特

性を実験計画法などにより効率的に要因効果を評価することで，将来的にどのような要求仕様の

WMD でも設計可能にすることをめざす． 
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GG-ATR エンジンにおけるガスジェネレータの燃焼流れ場と燃焼室壁面温度に関する研究 

 
八木橋 央光 （航空宇宙総合工学コース 博士前期 2 年） 

○有松 昂輝   （航空宇宙総合工学コース 博士前期 1 年） 

○稲積 慧     （航空宇宙総合工学コース 博士前期 1 年） 

住吉 政哉   （航空宇宙システム工学コース 学部 4 年） 

湊 亮二郎   （航空宇宙システム工学ユニット 助教） 

高野 智之   （航空宇宙機システム研究センター・施設課 主任） 

中田 大将   （航空宇宙機システム研究センター 助教） 

内海 政春   （航空宇宙機システム研究センター長・教授） 

 

１．はじめに 

前年度までに実施した推進剤流し試験によって，ガスジェネレータ(以下 GG)供給系統の圧損特

性や流量特性の取得が行われ，その結果をもとに GG 単体での地上燃焼試験を実施し，始動・着

火・停止シーケンスを確立した．GG は着火・燃焼・保炎といった挙動を供試体や設備の損傷を

発生させることなく，かつ生成される燃焼ガスの温度はタービン入口部において一様化されてい

ることが望ましい．しかし，GG 燃焼ガスの持つ温度分布や GG 燃焼室の寿命および使用限界回数

については十分な知見を獲得していない．そこで本研究では GG 燃焼試験から得られた結果から，

燃焼ガスが有する温度分布を明らかにし，燃焼室内壁温度を推算することで燃焼室寿命および使

用限界温度を評価した． 
 

２．燃焼ガス温度分布 

２－１．試験手法 

２－１－１. 熱電対による温度分布の取得 

燃焼ガス温度分布を取得するために使用した熱電対の仕様および各試験における差し込み深さ

を Table 1 に示す．また設置場所は，Fig. 1 に示すように周方向の位相を 4 箇所それぞれ反時計回

りに𝜃𝜃1 = 67.5°, 𝜃𝜃2 = 112.5°，𝜃𝜃3 = 247.5°および𝜃𝜃4 = 292.5°となるように取り付けた．  
Table 1 熱電対諸元  

試験 No. センサ略称 種類 シース径 差込み深さ 

Fire07 

TGG2d-1 K 型 φ1.0 4.8 mm 

TGG2d-5 K 型 φ1.0 4.5 mm 

TGG2d-7 K 型 φ1.0 3.8 mm 

TGG2d-11 K 型 φ1.0 2.0 mm 

Fire08 

TGG2d-1 K 型 φ3.2 12 mm 

TGG2d-5 K 型 φ3.2 20 mm 

TGG2d-7 K 型 φ3.2 4.5 mm 

TGG2d-11 K 型 φ1.0 2.0 mm 
 

 

 Fig. 1 熱電対の設置場所と位相 
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実施した燃焼試験は流量計により計測される総混合比が試験番号 Fire07 および Fire08 でそれぞ

れ 0.467 および 0.443 であり，燃焼室圧力は 1.24 MPaA および 1.18 MPaA である．そのため両者

の燃焼場に大きな差異はなく，差し込み深さおよび位相によって温度分布の評価が可能と考える． 

 

２－１－２. サーモグラフィカメラによる温度分布の取得 

燃焼試験 Fire07，Fire08 においてはサーモグラフィカメラ（日本アビオニクス InfRec R300SR-H）

により燃焼室の表面温度を計測した．収録レートは 15 Hz，測定レンジは Fire07 においては 0～

500 ℃，Fire08 においては 0～2000 ℃とした．それぞれの試験におけるサーモグラフィカメラの撮

影角度を Fig. 2 に示す．このときの位相 0 °は，燃焼室出口を正面に取り鉛直上方に等しい．なお

燃焼室表面には測定精度向上のため，全放射率 0.94 の黒体塗料（ジャパンセンサー JSC-3 号）を

塗布した．塗装後の燃焼室外観を Fig. 3 として以下に示す． 

  

Fig. 2 各試験におけるサーモカメラの撮影角度 Fig. 3 塗装後の燃焼器概観 
 

２－２．試験結果および考察 

２－２－１. 温度ガス温度分布の取得 

燃焼試験 Fire07 にて得られた燃焼室温度履歴を Fig. 4 に，Fire07 と Fire08 で得られた定常試験

データを周方向 θ，半径方向 rおよび温度Tの 3つのパラメータで整理したグラフをFig. 5に示す． 

ただし，Fig. 5 に示したグラフ内の数値は計測点における混合比であり，一次元化学平衡計算によ

り断熱火炎温度を算出している． 

 

 
Fig. 4 Fire07 における燃焼室温度履歴 Fig. 5 燃焼ガス温度分布 
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Fig. 4 より，燃焼室内壁近傍を計測している温度は 480 K から 800 K 程度である．この時，混合

比は 0.1 以下となるため，エタノールによるフィルム冷却層の中の温度を計測しているものと考

えられる．𝜃𝜃3 = 247.5°の計測点において，試験ごとに計測される温度が異なっているがフィル

ム冷却層はおおむね燃焼室内壁から 4 mm 程度であるといえる． 

燃焼ガス温度を計測しているとされるのは 1121 K，1219 K および 1591 K の 3 点であり，これ

らの平均温度は 1310 Kである．これに対して計測された最高温度は約 300 Kも高く，この結果か

ら生成される燃焼ガスは局所高温流を有していることが明らかとなった．さらに，計測された燃

焼ガスの最高温度と最低温度との差は約 450 K であり，燃焼室断面に対して中心に向かうほど燃

焼ガス温度が高くなっていることがわかる．これらの結果は Fig. 1 に示した燃焼室円筒下流部に

設置された熱電対により局所的に取得されたものである．そのため燃焼室内を流れる燃焼ガスの

推進剤混合は十分な均一化には至っていないと推察される．また，1600 K さらにはそれ以上の局

所高温流を有した状態で GG 下流の Y 字エルボ部の内壁に衝突すると，内壁温度が Inconel 625 の

融点である 1600 K まで到達してしまうおそれがある．このことからタービンに燃焼ガスを供給

する過程において供試体の損傷が発生することが懸念される． 
そのため，本結果をふまえて推進剤混合の均一化を図り，燃焼ガス温度を一様化することで

GG の焼損および溶損を防ぐ対策を講じる必要があると考える． 

 

２－１－２. GG 燃焼室表面温度分布の取得 

GG 表面温度の推移および分布は Fig. 2 に示すとおり，2 回の燃焼試験にて得られたものに基づ

き解析を実施した．得られた代表的な赤外線画像を Fig. 6 として，解析に用いた代表的な計測点

を Fig. 6 中の記号と対照させ，Table 2 として示す．また燃焼開始から経過した時間に対する表面

温度の推移を Fig. 7 に示す． 

 

 Table 2 解析に供する計測点の概要 

 

 

記号 名称 測定箇所 

a ST1 スロート出口より 30.7 mm 

b ST2 スロート出口より 81.0 mm 

c ST3 インジェクタ面より 146.7 mm 

d ST4 インジェクタ面より 96.7 mm 

e ST5 インジェクタ面より 24.1 mm 

Fig. 6 燃焼試験にて得られた赤外線画像  
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Fig. 7 GG 表面温度の推移 Fig. 8 スロート部表面温度履歴 

 

図より，燃焼室コア部においては表面温度が約 4 秒で熱的平衡状態に移行することがわかる．

スロート部については計測上限温度を超過しているため，詳細な傾向がつかめない．そこで Fig. 8

に，各位相におけるスロート部表面温度履歴を示す．このことからスロート部表面温度は 8 秒程

度で平衡状態に移行することがわかる．また Fig. 8 から，スロート部においては特に表面温度に

周方向の分布があることがわかる． 

 燃焼室スロート部においては少なくとも 300 K を超える周方向の温度差が生じており，これは

定常的なものであることがわかる．これはインジェクタのエレメント数が 3 つと少ないことに起

因していると考えられる．一方で GG 火炎出口に取り付けられたオリフィスに溶損は生じていな

いことから，ある程度の熱負荷は生じているものの，それは瞬時に溶損に至るほど過酷なもので

はないことがわかる． 

 

３．熱流束推算および GG 寿命検討 

サーモグラフィカメラによって撮影した燃焼中の燃焼室外壁温度の結果をもちいて，非定常一

次元熱伝導方程式を離散化した式(1)から内壁温度を推算した． 

 

𝑇𝑇𝑖𝑖+1,𝑗𝑗 − 𝑇𝑇𝑖𝑖,𝑗𝑗
𝛥𝛥𝛥𝛥

=  𝛼𝛼𝐺𝐺𝐺𝐺  
𝑇𝑇𝑖𝑖,𝑗𝑗−1 − 2𝑇𝑇𝑖𝑖,𝑗𝑗 + 𝑇𝑇𝑖𝑖,𝑗𝑗+1

𝛥𝛥𝑥𝑥2
 (1) 

 

 

 

 
 

 

 

 

内壁温度推算結果を Fig. 9 に示す．これは燃焼室において外壁温度が約 640 K と最も高温にな

ったスロート部を対象に推算した結果である．内外壁の温度差は始動時に最大となり，以降は内

壁温度上昇に追従するように外壁温度も高くなる結果となった．この結果によりフィルム冷却の

𝛥𝛥： 時刻, s 𝛥𝛥𝑥𝑥： 空間刻み幅, m 

𝑇𝑇： 温度, K 𝛥𝛥𝛥𝛥： 時間刻み幅, s 

𝛼𝛼𝐺𝐺𝐺𝐺： Inconel625 の熱拡散率, m2/s 

添え字   

𝑖𝑖： 時間ステップ 𝑗𝑗： 空間ステップ 
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効果が減少あるいは消滅すると燃焼室外壁は内壁温度の上昇に伴い高温となり，溶損を起こす危

険が示唆される． 

 
Fig. 9 GG 燃焼室内壁温度予測結果 

 

燃焼室に発生する応力は，最大温度差 30 K による熱応力と内圧による応力とをあわせて 65.5 

MPa である．この推算結果から寿命を検討すると 1024 回の応力作用により破壊する高サイクル疲

労領域にあることがわかった． 

また，公開されている高温引張試験結果を参考とすれば，推算した応力 65.5 MPa に対して燃焼

器が塑性歪を生じる温度が 950 ℃であり，GG の損傷なく燃焼を持続させるために本温度を使用

限界温度のひとつの目安とする． 

 

 

参考文献 

[1] 八木橋央光，GG-ATR エンジンにおけるガスジェネレータの保炎・燃焼特性に関する研究，室

蘭工業大学令和元年度修士学位論文，2019 

[2] 橋本亮平 他，液体ロケットエンジン用液酸・ケロシンガス発生器の実験，航空宇宙技術研究

所報告 NAL-TR642，1980 

[3] 中島敏晴，磯田和貴，“高放射材の赤外線分光放射率の角度依存性評価”東京都立産業技術セ 

ンター研究報告，第 10 号，2015 
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GG-ATR エンジン搭載用ガスジェネレータの燃焼効率 

 
八木橋 央光 （航空宇宙総合工学コース 博士前期 2 年） 

有松 昂輝  （航空宇宙総合工学コース 博士前期 1 年） 

稲積 慧    （航空宇宙総合工学コース 博士前期 1 年） 

○住吉 政哉  （航空宇宙システム工学コース 学部 4 年） 

湊 亮二郎  （航空宇宙システム工学ユニット 助教） 

高野 智之  （航空宇宙機システム研究センター・施設課 主任） 

中田 大将  （航空宇宙機システム研究センター 助教） 

内海 政春  （航空宇宙機システム研究センター長・教授） 

 

１．はじめに 

室蘭工業大学航空宇宙機システム研究センターでは，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．同実験機は，離陸から飛行・旋回，そして着陸までを自律飛行で行

うシステムであり，巡航時の到達マッハ数は 1.3 である．そこで用いられるエンジンシステムは，

従来のジェットエンジンよりも小型・大推力・高比推力であることが求められる．この課題を克

服するエンジンシステムとして，ガスジェネレータサイクル・エアターボラムジェットエンジン

（Gas Generator Cycle – Air Turbo Ramjet Engine，GG-ATR エンジン）が選定されている．このエン

ジンが安定した推力を発生するためには，タービン駆動に必要となる圧力と温度の燃焼ガスを生

成する必要がある．2019 年度は白老エンジン実験場にてガスジェネレータ（GG）単体燃焼試験を

実施し，燃焼特性や性能を取得した．本稿では，燃焼試験から得られた燃焼効率について報告す

る． 

 

２．GG燃焼試験設備 

２－１．GG諸元 

図 1 に GG の外観を示す．写真(a)の中央に燃焼室が，その左側にインジェクタがある．インジ

ェクタは，(b)に示すように F-O-F 異種 3 噴流衝突型が 3 組，また外周部にはフイルム冷却孔が配

置されている．表 1 に GG 諸元を示す． 

 

  
(a) GG 全体 (b) GG 用噴射器 

図 1 ガスジェネレータの概観 
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表 1 GG 諸元 
 酸化剤側(液体酸素) 燃料側(エタノール) 

定格質量流量 [kg/s] 0.109 0.241 
混合比 O/F [-] 0.45 
燃焼温度 Tc [K] 1100 

燃焼室圧力 Pc [MPaA] 1.35 

 

２－２．推進剤供給系 

GG 単体燃焼試験を行うときの試験設備の系統図を図 2 に示す．燃焼試験設備は燃料供給系，

酸化剤供給系及び点火器供給系からなる． 

 

 
図 2 燃焼試験設備の系統図 

 

３．GG性能 

３－１．燃焼試験結果 

表 2 に 3 回（FIRE07～FIRE09）の燃焼試験の作動点概要を示す．いずれの試験も作動点が安定

し，定常燃焼した．図 3 に燃焼試験中の概要図を，図 4 に試験番号 FIRE09 の燃焼圧力の時間履歴

を示す． 

 

表 2 燃焼試験結果 
 FIRE07 FIRE08 FIRE09 
燃焼秒時 [s] 20 34 7 
燃焼室圧力 Pc [MPaA] 1.24 1.18 1.19 
混合比 O/F [-] 0.476 0.460 0.427 
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図 3 燃焼試験概要図 図 4 FIRE09 の燃焼圧力履歴 

 

３－２．C*効率 

この GG における性能評価指標は，燃焼性能を表す特性排気速度 C*および C*効率を用いた．

C*効率及び C*の実験値と理論値は式(1)~(3)で定義される． 

𝜂𝜂𝐶𝐶∗  =  Cc
𝐶𝐶∗

𝐶𝐶𝑡𝑡ℎ∗
 (1) 

   𝐶𝐶∗  =  
𝑃𝑃𝐶𝐶𝐴𝐴
�̇�𝑚𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡

 (2) 

𝐶𝐶𝑡𝑡ℎ∗  =  �
𝑅𝑅𝑇𝑇𝐶𝐶
𝛾𝛾

�
2

𝛾𝛾 + 1
�
1+𝛾𝛾
1−𝛾𝛾

 (3) 

本 GG 燃焼試験では，燃焼器出口部にタービンを模擬してオリフィスを取り付けている．この

ため．縮流係数 CC を考慮する必要がある．縮流係数の算出に用いる流量-圧力の関係式を式(4)に

示す．また図 5 に簡素化したオリフィスモデルを示す． 

𝑞𝑞m2 = 𝜌𝜌1𝐶𝐶𝑐𝑐𝐴𝐴𝑑𝑑 �
𝑃𝑃2
𝑃𝑃1
�
1
𝛾𝛾
𝑎𝑎2 (4) 

  

 
図 5 オリフィスモデル 
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表 3 に，燃焼試験における算出した縮流係数を示す． 

 
表 3 縮流係数 

 FIRE07 FIRE08 FIRE09 
縮流係数 Cc [-] 0.739 0.732 0.728 

 

つぎに，この縮流係数を用いて式(1)により C*効率を求めた．定常燃焼時における縮流係数を

考慮した C*効率を図 6 に示す． 

 
図 6 縮流係数を考慮した C*効率 

 

C*効率は 0.8 程度であることがわかる．燃焼効率としては一般的なロケットエンジンより低い

結果である．これは，GG の F-O-F 型異種 3 点衝突型インジェクタのエレメント組数が一般的な

ロケットエンジンよりもきわめて少ないために，燃焼室内における推進剤の微粒化と混合が促進

されにくいためと推察される．しかしながら，燃焼振動などのような不安定現象は発生しておら

ず，燃焼試験後に点検した結果，燃焼室にも損傷は見られなかった． 

 

参考文献 

[1] 住吉政哉，GG-ATR エンジン搭載用ガスジェネレータの安定作動に関する実験的評価，室蘭工

業大学令和元年度卒業論文，2019 

[2] 橋本亮平 他，液体ロケットエンジン用液酸・ケロシンガス発生器の実験，航空宇宙技術研究

所報告 NAL-TR642，1980 

[3]木村逸郎，ロケット工学(1993)，p.363. 

[4]松尾一泰，圧縮性流体力学(1994)，p.142-145  
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亜酸化窒素の充填・排出・流動特性に関する評価 

 
○安田 一貴 （先端生産システム工学コース 博士後期 2 年） 

渡部 晃広 （航空宇宙システム工学コース 博士前期 1 年） 

椎名 達彦 （航空宇宙システム工学コース 学部 4 年） 

中田 大将 （航空宇宙機システム研究センター 助教） 

高野 智之 （航空宇宙機システム研究センター・施設課 主任） 

内海 政春 （航空宇宙機システム研究センター長・教授） 

 

１．はじめに 

航空宇宙機の需要拡大に伴い，より多くのペイロードを輸送可能な大型の推進システムだけで

なく，比較的小型かつ低コストな推進システムの研究開発も進められている．このような推進シ

ステムに適した推進剤として亜酸化窒素（Nitrous oxide; N2O）の利用が挙げられる．N2O とは一般

産業にも用いられている化学物質であり，ロケットエンジンの酸化剤として一般的な液体酸素と

異なり，密閉容器内では常温で液体として貯蔵や運用が可能である．また，極めて高い飽和蒸気

圧を有しており，自己加圧供給（自身の飽和蒸気圧によりタンクから排出し，燃焼室へと供給）

であることから，別途加圧機構を必要とせず推進システムの小型・簡素化が期待され，小型のロ

ケットエンジンへの実用化が進められている[1,2]． 

一方で，自己加圧供給された流体は減圧沸騰やキャビテーションにより容易に混相化し非定常

な気液二相流を形成する[3]．このような特有の流れ場における排出，流動特性には未だ明らかに

なってない要素が多い．本稿では，実用性の向上や推進システムの適切な設計・運用に寄与する

ことを目的として実施した，流し試験および燃焼試験にて得られた結果と充填・排出・流動特性

に関する知見を報告する． 

 

２．理論と試験装置 

２－１．亜酸化窒素と二酸化炭素の類似性 

N2O と類似した熱物性値を有する流体として二酸化炭素（Carbon dioxide; CO2）が挙げられる[4]．

自己加圧供給において極めて重要な熱物性値として，N2O と CO2 の飽和蒸気圧および蒸発潜熱を

図１に示す．図１A より，CO2 も N2O と同様に常温付近にて高い飽和蒸気圧を有することがわか

る．また，臨界温度付近（N2O：309 K，CO2：304 K）では差異が大きくなっているものの，両流

体の熱物性値はおおむね同様な温度依存性を示していることがわかる．これらの理由により，N2O

の流動特性を評価する上で代替流体として CO2 を利用するケースは多く，本研究においても安全

性と低コスト化の観点から，一部の流し試験では CO2 を代替利用し，自己加圧供給における諸特

性の評価を行った． 
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A 飽和蒸気圧 B 蒸発潜熱 

図１ 亜酸化窒素と二酸化炭素の熱物性値の比較（実線：N2O，破線：CO2） 

 

２－２．気液二相流の流量推定 

自己加圧供給により形成された気液ニ相流は非定常性が強く，応答性や精度の観点から質量流

量の実測は容易ではない．そこで，供給前後のランタンク重量変化から充填量を算出すると共に，

式(1)により流量�̇�𝑚を推定した．気液二相流の流量については流動様式の違いなどにより種々のモ

デルが提唱されているが，ここでは非圧縮仮定のもとで導出される流量の式を用いた[5]． 

�̇�𝑚 = 𝐶𝐶𝑑𝑑𝐴𝐴𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖�2𝜌𝜌𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖�𝑝𝑝𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖𝑖 − 𝑝𝑝𝑐𝑐� (1) 

ここで，Cdはインジェクタの流量係数，Ainjはインジェクタポート面積， ρinjはインジェクタ上

流の密度，pinjはインジェクタ上流圧力，pcはインジェクタ下流圧力（燃焼室圧力）である．なお，

ρinj には pinj における飽和液相密度を流体物性値のデータベース（NIST REFPROP[6]）から算出し

た値を用い，気液二相流平均密度との差異を補完するような流量係数を見積もることで，気液二

相流の流量履歴を推定した． 

 

２－３．試験装置と手法 

本研究にて利用している試験装置の外観を図２，配管系統図を図３に示す．流し試験や燃焼試

験を実施する際には，まずメイン弁（MOV）を閉じ，充填弁（Fill）を開くことで，上下反転させ

て設置したボンベ内の飽和蒸気圧により液相の N2O（CO2）をランタンクに充填する．その後，充

填弁を閉じ，メイン弁を開くことで N2O（CO2）がインジェクタおよび燃焼器に供給される．各種

試験には岡田らにより報告されているインジェクタおよびハイブリッドロケットエンジンを用い

た[7]． 

試験時には，ランタンク内の圧力を 10 MPa 計圧力計，温度を頂部と底部の二点を T 型熱電対

で計測している．これはランタンク内の蒸気相と液相の温度をそれぞれ計測するためである．ま

た，インジェクタ上流での圧力（10 MPa 計）と温度（T 型熱電対），燃焼室の圧力（5 MPa 計）も

計測している．ランタンクの重量も計測し，前述のとおり自己加圧に伴う気液二相流の流量推定

に利用している． 
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図２ 試験装置外観図 

 

 
図３ 配管系統図と計測項目（充填：青線，排出：橙線） 

 

３．試験結果と考察 

３－１．自己加圧による充填特性 

充填工程におけるタンク内の圧力，温度，および充填量の特性を評価するために取得した各種

計測結果の中から代表的なものを図４に示す．また，図４で示した試験にて取得したタンク内温

度履歴と NIST REFPROP から推定した実測圧力における飽和温度の比較結果を図５に示す．この

試験は所望の充填量に到達した時点（t = -125 s 付近）で充填弁を閉めたケースである．充填開始

と同時（t = -155 s 付近）にタンク底部の温度が急激に低下し，その後圧力の上昇に伴ってタンク

底部温度も回復している傾向がみられる．このときの温度回復は飽和温度履歴と同様の変化を示

している．また，充填終了以降（t = -125 s 以降）もタンク底部温度は飽和温度と一致しているこ

とも明らかである． 

以上のことから，充填時タンク内は常に気液平衡状態であり，タンク圧力は液温の飽和蒸気圧

により決まることが示唆された．そのため，更なる充填促進には，供給配管やタンクを予冷する

ことで飽和蒸気圧を下げることや，真空ポンプやベントによりタンク圧力を低下させる充填方法

が効果的であると考えられる． 

 

Mother tank Runtank 

Main valve 

Fill valve 

Visualization pipe 

Injector and chamber 
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３－２．自己加圧供給特性 

N2O 流し試験において撮影した可視化流路の気液二相流の様子を図６に示す．可視化部はポリ

カーボネート製の管路（内径 10 mm，肉厚 3 mm，長さ約 200 mm）であり，供給中は白濁した気

液二相流が確認された．したがって，自己加圧により形成される気液二相流は微細な気泡を含む

気泡流であると考えられる． 

 

 
図６ N2O 流し試験の様子（上：供給前，下：供給中） 

 

N2O（CO2）流し試験における代表的な圧力，温度，タンク重量履歴を図７に示す．図７A に示

した圧力履歴より，タンク圧力（黒色）とインジェクタ上流圧力（青色）の差である流路圧損は

およそ 0.8 MPa，インジェクタ上流圧力とインジェクタ下流圧力（燃焼室圧力，赤色）の差である

  
A 圧力履歴 B タンク重量履歴 

図４ 代表的な充填時の計測結果 

 
図５ 充填時の実測温度および飽和温度履歴 
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インジェクタ差圧はおよそ 1.3 MPa であった．前述のとおり，メイン弁は t = 6 s で閉まり始める

が，t = 7 s あたりまでインジェクタ圧力が立っているが，これはバルブが完全に閉まりきるまで

の時間遅れに加え，メイン弁下流に残った液相の N2O が蒸発しきるまでの時間遅れが存在するた

めと考えられる． 

タンク内温度履歴である図７B より，頂部の温度（蒸気相温度，橙色）は底部の温度（液相温

度，青色）よりも約 8.3 K 高く，蒸気相内には温度成層が形成されていると考えられる[8]． 

図７の試験ケースで取得した温度履歴と NIST REFPROP を用いて算出した飽和温度の比較結果

を図８に示す．t = 0 s にてメイン弁を開く直前はタンク底部温度（液温）とタンク内飽和温度が一

致しており，気液平衡状態にあることがわかる．続いて供給開始後は，インジェクタ部飽和温度

がインジェクタ温度をわずかに下回っており，減圧沸騰およびキャビテーションにより混相化し

た N2O（CO2）がインジェクタへ供給されていると考えられる[8]．このようにタンク圧がタンク

内液温の飽和蒸気圧に強く依存する傾向は他の試験にても同様に確認された． 

 

  
A 圧力履歴 B 温度履歴 

図７ 代表的な流し試験の結果 

 

 

燃焼試験時の可視化の様子を図９に示す．燃焼試験では，あらかじめ着火用の酸素の供給と火

薬の発破により着火を行い，アクリルグレインを十分に加熱した後にメイン弁を開くことで N2O

を供給し本燃焼を行っている．また，基本となるグレイン（長さ：500 mm）に加え，同じ内径／

外径で長さの異なるグレイン（250 mm，1000 mm）を用いた場合の燃焼試験も実施した． 

 
図８ 流し試験における実測温度および飽和温度履歴 
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燃焼前 

 

着火時 

 

本燃焼 

 
図９ 燃焼試験の様子（上：燃焼前，中：着火，下：本燃焼） 

 

燃焼試験における代表的な計測結果を図１０に示す．同図 A に示した圧力履歴より，タンク圧

力（黒色）とインジェクタ上流圧力（青色）の差である流路圧損はおよそ 0.8 MPa，インジェクタ

上流圧力とインジェクタ下流圧力（燃焼室圧力，赤色）の差であるインジェクタ差圧はおよそ 0.8 

MPa であった．タンク内温度履歴である同図 B より，頂部の温度（蒸気相温度，橙色）と底部の

温度（液相温度，青色）の差は流し試験と同様に約 8.3 K であった．推力履歴である同図 C より，

推力が大きく振動している様子が確認でき，その平均は約 660 N であった． 

 

  
A 圧力履歴 B 温度履歴 

 
C 推力履歴 

図１０ 代表的な燃焼試験の結果 
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３－３．供給配管及びインジェクタの流動特性 

前述の手法により推定した N2O 流し試験および燃焼試験における質量流量履歴を図１１に示

す．なお，このときの流量係数はそれぞれ 0.16 と 0.24 であった．同様にこれまでの試験結果から

推定した流量係数をインジェクタ圧力比（pc/pinj）で整理した結果を図１２に示す．ここで，

“FlowTNS”は CO2流し試験，“Flow”は N2O 流し試験，“Fire”は燃焼試験を表している． 

気体の臨界流れと同様に，気液二相流においてもオリフィスの圧力比がある値（臨界圧力比）

を下回ると流れがチョークし，流量が下流圧力に依存しない臨界流れを形成することが知られて

いる[9]．しかし，図１２の結果だけでは圧力比の違いによる二相流チョークの有無と流量係数へ

の影響はみられない．これは，種々の試験においてインジェクタでの流速が比較的小さいことに

加え，燃焼試験では燃焼圧（インジェクタ下流圧）が振動していることに起因していると考えら

れる[10]． 

 

  
A. N2O流し試験（𝐶𝐶𝑑𝑑 = 0.16） B. 燃焼試験（𝐶𝐶𝑑𝑑 = 0.24） 

図１１ 推定される N2O の気液二相流質量流量履歴 

 

 
図１２ インジェクタ流量係数の評価 

 

４．まとめ 

N2O（CO2）の自己加圧作用を用いたタンクへの充填，タンクからの排出，流路内の流動特性を

評価するために実施した N2O（CO2）流し試験や燃焼試験から得られた知見を以下に示す． 

・充填過程ではタンク内はほぼ気液平衡状態にあり，タンク圧は液温における飽和蒸気圧と一

致する． 
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・充填促進を図るには，供給配管およびタンクを予冷することで飽和蒸気圧を低下させること

が効果的である． 
・自己加圧により供給される N2O（CO2）は微細な気泡を含んだ気液ニ相流を形成している． 

・試験ごとに推定した流量係数は一定値にはならず，試験条件と二相流臨界流れの関係につい

てはさらなる検討が必要である． 

今後は，タンク圧力や温度，インジェクタ下流圧力を変化させた条件でのデータ取得を進める

と共に，インジェクタ上流におけるボイド率の計測を可能にすることでより多面的な特性評価を

行う予定である． 
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軸流反転ファンの実験および数値解析 

 
○中田 大将 （航空宇宙機システム研究センター 助教） 

長谷川 雄人 （航空宇宙総合工学コース 修士 2 年） 

内海 政春 （航空宇宙機システム研究センター 教授） 

 

１．はじめに 

軸流反転ファンとは，動翼間に静翼を持たず 2 枚の動翼を反対方向に回転させることで，通常

の軸流ファンに比べ高圧力比・高効率が得られる技術である．この技術は船のスクリューや PC の

冷却ファンなど亜音速領域では広く採用されているが，ファンの相対速度が超音速に達する領域

では効率が低下する性質がある．そこで，前述の超音速領域での効率低下特性を明らかにし，改

善することが本研究の最終的な目的である．2017 年度中に試験装置の軸系損傷あり，改修に長時

間を要したが，この間に効率低下のメカニズムを探るための詳細な数値解析を進めた[1]．併せて

LiPo バッテリーに代わり直流電源を導入し，長時間の連続運転を可能とした．この 2 点について

述べる． 

 

２．数値解析について 

２－１．定常解析 

ANSYS CFX19.2 を用い，定常 RANS 解析を実施した．乱流モデルは SST モデルである．解析

領域は図１に示すような各動翼 1 枚の部分流路である．動翼列付近の回転領域に加え，逆流や予

旋回が流入境界および流出境界に影響を与えないように取り付けた延長領域を静止領域として設

定し解析領域としている．延長領域は入口境界面および出口境界面が前段動翼前縁および後段動

翼後縁からそれぞれ動翼列直径の 2.0 倍，5.0 倍の軸方向長さだけ離れるように設定した．延長領

域と回転領域は Frozen Rotor で接続し，動翼間は Mixing Plane で接続した． 

 

 
図１ 定常 RANS 解析領域 
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格子数依存性について調査したところ，55～440 万格子で比較した場合，図２，３に示すように

圧力比で 0.03，断熱効率で 2 ％ほど高い結果となった．圧力比や断熱効率を実験データと比較す

る際には実験データのエラーバーのほうが大きいため，この範疇で格子点数の影響は小さいと言

える．但し，内部流路の渦構造などを把握するには精細な 440 万点が適切である． 

 

 

 

図２ 格子点数と計算時間の関係 図３ 格子点数と圧力比，断熱効率の関係 

 

 

 

図４ 定常解析で得られた P-Q カーブ 図５ 後段翼列内の渦構造と密度分布 

 

定常解析により得られた P-Q カーブとこれまでの実験結果を比較したものを図４に示す．また，

図５に示すように離脱衝撃波およびこれと境界層との干渉による剥離，壁面摩擦等による損失の

発生個所を確認すると共に，前段における竜巻状渦の発生も確認した． 

 

２－２．非定常解析 

翼列の相対位置変化による干渉などを明らかにするための非定常 URANS 解析を実施した．乱

流モデルは SST モデルである．前縁から 20 mm の位置で逆流および予旋回は発生していない

ことがわかったため，入口延長部長さはこれを十分に満たすことのできる 1 d と設定した．

また，出口延長領域は 3 d とした．定常解析時よりも短く設定したのは，計算コストを抑える
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ためである．入口境界条件は定常解析同様の全圧 3 kPa・全温 298 K とした．入口流入流れは

一様流入で予旋回なしとした．出口境界条件は質量流量 23.0 g/s を設定した．ハブ，ケーシン

グ，ブレード壁面は断熱滑りなし条件とし，延長部のハブ壁面およびケーシング壁面は滑り

ありとした．延長領域と回転領域の接続および回転領域と回転領域の接続には Transient Rotor 
Stator (Sliding mesh)で接続した．時間刻み幅は約 6.1e-06 s であり，シミュレーション時間は

7.3e-03 s である．翼間の静エントロピー分布時間変化を図６に示す．竜巻状渦に起因した後流

は後段動翼まで移流し，干渉することが分かる． 

 

 

  

Timestep number 1080 Timestep number 1119 

  

Timestep number 1139 Timestep number 1148 

図６ 非定常解析による静エントロピー分布の時間遷移 

 

なお，このような非定常解析は多大な計算コストを要するため，ReScale 社のクラウドコンピ

ューティングを活用して実現したことを述べておく． 

 

３．試験装置の改修 

これまでモーターの回転には図６に示すような 7 セル LiPo バッテリー×8 を用いていた．

これは電源容量の小さい部屋でも充電して短時間に大電流を流すことが出来る反面，3 分程

度の運転の度に数時間の充電時間を要し，継続的な試験を実施するには非効率であった．そ
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こで，200 V 配電盤から直流電源（菊水 PAT60-133T）を介し，連続的な運転が可能な体制を

構築した．これは前段・後段に合計 8 kW（最大 133 A）の電力を供給できる．併せて真空槽

圧力および静圧センサの精度向上を図った． 

 

  

図７ 旧 LiPo バッテリー電源 図８ 直流電源装置 

 

新装置を用いた試験によりこれまでよりもエラーバーの小さい P-Q マップが得られた（図９）．

また，これまでに無い長時間連続運転を行った結果，図１０に示すように１段，２段下流の温度

は 60 秒経っても静定せず，熱的定常に至るまでにかなり長い時間を要することが分かった．今後

十分に長時間の試験を行い，精度の良い効率推定を実施する． 
 

  
図９ P-Q カーブ 図１０ １段上流，１－２段間，２段後流の温

度履歴 
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ＡＴＲ－ＧＧ推薬供給系の検討（LOX タンク） 
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今井 良二 （航空宇宙システム工学ユニット 教授） 

中田 大将 （航空宇宙機システム研究センター 助教） 

湊 亮二郎 （航空宇宙システム工学ユニット 助教） 

内海 政春 （航空宇宙機システム研究センター 教授） 
 

１．はじめに 

小型無人超音速実験機オオワシⅡの推進剤供給システム開発の一環として，昨年度までに(1)高

速軌道を利用した高加速度環境下サブスケールタンク内スロッシング特性試験，(2)タンク製造方

法の検討，(3)バイオエタノールタンクの実寸大モデルによる液体排出特性の計測，可視化，液排

出特性の解析，検証実験[1]，(4) LOX タンクにおける液排出時の熱流動解析を実施した[2]．本年

度はこれに引き続き，バイオエタノールタンク用推薬捕捉機構の試作，液体捕捉機構の検証試験，

およびLOXタンクにおける模擬液体(LN2)を用いた液排出試験および熱流動解析を実施した[3] [4] 

[5]．本報では LOX タンクにおける模擬液体(LN2)を用いた液排出試験および熱流動解析結果につ

いて述べる． 

 

２．内容 

２－１．実験概要 

本実験では，小型超音速飛行実験機の酸化剤タンクの実寸大モデルを用いた．実験に使用した

試験タンクを図 1 に示す．試験タンクの充填容量は 8.8 L であり，試験タンク材質は極低温液体と

の適合性を考慮して，ステンレス鋼 SUS304 とした．本試験タンクは実タンクとは異なり，タン

ク中央にフランジが設けられている．この構造により，今後，推薬管理デバイスの設置及び交換

が可能となる．フランジのシール材としてインジウム線を使用した[6]．また，外部からの入熱を

軽減するため，外部に断熱材を設けた．本実験では，図 2 に示す試験装置を用い，模擬推薬が充

填された試験タンク内部をガスで加圧を行い，模擬推薬を排出した．模擬推薬は飽和温度が LOX

と近く，かつ安全性を考慮し液体窒素を用いた．また，加圧ガスはヘリウムガスを用いた．液排

出時にタンク内部の圧力を保持するため，調圧を行った．調圧システムでは，圧力値の下限と上

限を設定し，圧力値が下限を超えると電磁弁が開き，上限を超えると電磁弁が閉じる設定とした． 

計測項目は試験タンク内部の流体温度，外壁温度，試験タンク内部圧力，加圧ガス流量，加圧

ガス温度，試験タンク重量，液排出流量，液排出温度とした．温度計測には熱電対を用い，液排

出流量は試験タンク重量の変化量から算出した．実験条件を表 1 に示す．なお，体積流量 0.2[L/s]

は現在の実機対応流量である．  
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図 1 試験タンク 
 

 

図 2 実験装置系統 
 

表 1 実験条件 

Experimental number No. 1 No. 2 No. 3 No.4 

Test liquid 
Liquid 

Nitrogen 

Liquid 

Nitrogen 

Liquid 

Nitrogen 

Liquid 

Nitrogen 

Target pressure [MPaG] 0.2 0.2 0.2 0.2 

Lower limit [MPaG] 0.195 0.195 0.195 0.195 

Upper limit [MPaG] 0.205 0.205 0.205 0.205 

Upstream pressure [MPaG] 0.4 0.4 0.4 0.5 
Volumetric flow rate [L/s] 0.2 0.2 0.1 0.2 

Precooling × ○ ○ ○ 

 
２－２．実験結果及び考察 

図 3 に実験条件 No.1～No.4 の液排出開始から 35 秒間のタンク内圧力を示す．(a)よりタンク内

圧力は，液排出開始直後に降下し，下限値（0.195[MPaG]）を下回った後に上昇する．その後，圧

力の上昇と降下を繰り返す．その後，液排出に伴い気相体積が増加するため，圧力の上昇と降下
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は緩やかになり，目標圧力に近づいた．しかし，表 1 に記載されている上限と下限に圧力は維持

できていない．オーバーシュートの要因として試験タンク及び加圧ガスと液体の熱交換に伴う相

変化よる影響と推測された．そこで圧力のオーバーシュートを抑制するため，試験タンクの予冷

を行い，実験条件 No.2 を実施した．結果を(b)に示す．(b)においても圧力の上限値（0.205[MPaG]）

を超えている．しかし，(a)と比較して液排出開始直後の圧力上昇による変動幅は小さく，オーバ

ーシュートは抑制されることがわかった．アンダーシュートの要因として加圧ガス流量の不足が

推測された．そこで加圧ガス流量不足を確認するため，液排出流量の小さい実験条件 No.3 を実施

した．結果を(c)に示す．(c)においても圧力の下限値を下回っている．しかし，(b)と比較して液排

出開始直後の圧力降下による変動幅は小さくなっていることから，液排出流量の違いによるアン

ダーシュートの影響が確認できた．次に，ガス供給圧力を上げることによりガス供給流量は増加

すると考えた．そこで，ガス供給圧力を 0.4[MPaG]から 0.5[MPaG]に大きくし，実験条件 No.4 を

実施した．結果を(d)に示す．(d)では，圧力は上限値，下限値ともに大幅に超えた．圧力の上限値

及び下限値の到達を検知してからバルブが開閉するまでの間も圧力が上昇と降下していたことか

ら，バルブの開閉速度が対応できず，アンダーシュートは改善されなかったと考えた．今後，オ

ーバーシュート及びアンダーシュートを防ぐ方法としては液体の相変化による圧力上昇量，液排

出に伴う圧力降下量を予測し，バルブを上限・下限に達する前に開閉を行うなどの方法が考えら

れる． Collapse factor は実験条件 No.1 は 0.92，No.2 は 1.72，No.3 は 2.41，No.4 は 1.76 となった．

No.1 の Collapse factor は試験タンクが予冷されていないため，加圧ガスとの熱交換量が小さい．

また，液体の相変化による圧力上昇量が大きく，1.0 より小さくなった． 

 

  
(a) 実験条件 No.1 (b) 実験条件 No.2 

  
(c) 実験条件 No.3 (d) 実験条件 No.4 

図 3 実機相当の飛行加速度及び飛行経路 

 

 図 4 に試験タンク内温度計測位置，図 5 に液排出開始から 35 秒間の実験条件 No.2 のタンク内

温度の時間変化を示す．図 5 より液体が排出された直後にタンク上部の温度が上昇することがわ

かる．これは液体を排出した直後に室温付近の加圧ガスが供給されるためであり，試験タンク上

部のガス流入口付近の温度の上昇が顕著であることがわかる．さらに，タンク底部の温度は約

overshoot

undershoot

overshoot

undershoot

overshoot

undershoot

overshoot

undershoot
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30[s]まで 87[K]未満に保たれる．これは，この時点で温度測定点が自由表面より下にあることが

わかる．同様の結果が他の実験条件でも得られた． 
 

 

図 4 試験タンク内の温度計測点 

 

 

図 5 実験条件 No.2 におけるタンク内温度の時間変化 
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ＡＴＲ－ＧＧ推薬供給系の検討（BE タンク） 

 
○曽田 直希 （航空宇宙システム工学コース 学部 4 年） 

佐藤 侑也 （航空宇宙総合工学コース 博士前期 2 年） 

今井 良二 （航空宇宙システム工学ユニット 教授） 

中田 大将 （航空宇宙機システム研究センター 助教） 

湊 亮二郎 （航空宇宙システム工学ユニット 助教） 

内海 政春 （航空宇宙機システム研究センター 教授） 
 

１．はじめに 

小型無人超音速実験機オオワシⅡの推進剤供給システム開発の一環として，昨年度までに(1)高

速軌道を利用した高加速度環境下サブスケールタンク内スロッシング特性試験，(2)タンク製造方

法の検討，(3)バイオエタノールタンクの実寸大モデルによる液体排出特性の計測，可視化，液排

出特性の解析，検証実験[1]，(4) LOX タンクにおける液排出時の熱流動解析を実施した[2]．本年

度はこれに引き続き，バイオエタノールタンク(BE)用推薬捕捉機構の試作，液体捕捉機構の検証

試験，および LOX タンクにおける模擬液体(LN2)を用いた液排出試験，および熱流動解析を実施

した[3] [4] [5]．本報では BE タンクにおける模擬液体(水)を用いた液体捕捉解析および液捕捉機構

検証試験結果について述べる． 

 

２．内容 

２－１．液体捕捉機構の概要 

本研究では，加圧ガス巻き込み抑制機構にメッシュに作用する毛細管力を利用する[6]．燃料供

給配管には Fig.1 に示す赤印位置に金属メッシュを装着する．次に金属メッシュがガス巻き込みを

抑制するメカニズム(2)を示す．メッシュが濡れると液体の表面張力で液膜が形成され，この液膜

によりガス巻き込み防止可能となる．ガス巻き込み発生時の圧力がバブルポイント圧であり，バ

ブルポイント圧は次式(1)となる． 
 

2
/ 2BPP

d
σ

=  (1) 

 

ここで BPP はバブルポイント圧，σ は液体の表面張力， d はメッシュ径を示す．次の条件を満

たす場合，ガスの巻き込みを抑制することが出来る． 
 

BPP P∆>  (2) 

tP P P∆ = −  (3) 

tP はタンク内圧力， P は内部デバイス上ノズル内圧力を示す． 
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図 1 液体捕捉機構の概要 
 

２－２．メッシュ径の選定 

前述の理論を踏まえ，液排出時の内部デバイス内の解析とバブルポイント圧計測試験を実施し

た． 

 

２－２－１．圧力解析 

実機相当流量である 0.6 L/s で液排出が行われている場合の内部デバイス内の圧力解析を行う．

解析結果から液膜にかかる圧力差 P∆ を求める．解析はノズル内径が 13 mm，16 mm，20 mm，25 
mm の内部デバイスにつき行った．図 2 にノズル内径 13 mm の内部デバイスの圧力解析の結果を

示す．また，Table 1.に解析の結果をまとめた．これらに示す結果より，昨年度設計されたノズル

内径 13 mm の内部デバイスの液排出時の圧力差 P∆ は 5996 Pa となった． 
 

 

図 2 圧力分布の解析結果 
 

 

気体

液体

：メッシュ
装着部

内部デバイス
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表 1 解析結果 

Nozzle inner diameter [mm] ΔP[Pa] 

13 5996 

16 3188 

20 2582 

25 1722 

 

２－２－２．バブルポイント圧計測試験 

 バブルポイント圧計測試験の方法は透明のパイプにメッシュを接着し，水をパイプに供給し，

液膜が保持できる高さh を計測した．式(4)を用いてバブルポイント圧 BPP を算出した．図 3 に試

験概要を示す． 

BPP ghρ=  (4) 

ここで ρ は液体の密度， g は重力加速度，h はメッシュから液面の高さを表す． 

 本実験では 3種類のメッシュのバブルポイント圧の計測を行なった．試験の結果を表 2に示す．

また，メッシュ径が 4 µm であるバブルポイント試験結果を図 3 に示す．気液界面を赤線で表す．

試験の結果から，メッシュ径が 4 µm のメッシュの試験での液面高さ h は 0.63 m であり，式(4)か

ら 6163BPP = Pa と算出され，式(2)を満たしているため，今後の実験では開口部直径 4 µm のメッ

シュを使用する． 
表 2 バブルポイント試験結果 

Mesh Test results 
Pore diameter [μm] Height [m] Bubble point pressure [Pa] 

15 0.27 2641 
5 0.49 4793 
4 0.63 6163 

 
 

 

 

 

 

 
 

 

 

 

 

 

   

図 3 バブルポイント試験概要 
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２－３．液排出試験概要 

図 4 に液排出試験系統を示す．ボンベから供給された GN2 で試験タンクを加圧し，タンク出

口に設けたバルブを開くことで液体排出を行なった．計測項目は，タンク内圧，タンク内温度，

排出液の重量とした．排出流量はタンクから排出された液量と排出に要した時間から算出した． 

 
 

図 4 液排出試験系統 

 

２－４．液排出試験概要 

図 5 に試験タンクを示す．内部デバイスを液排出口に設けた．内部デバイスは内部の流動を可

視化するため，円筒部を無色透明のアクリル樹脂製，ノズル部を無色透明のパイレックス巣ガラ

ス製とした．本実験で用いた内部デバイスの外観を図 6 に示す．実験はタンク内圧を 0.2 MPa ま

たは 0.3 MPa とし，バルブにより流量を変化させ，ガス巻き込みが抑制可能であるかの確認を行

なった．内部デバイスには本来上下のノズル先端にメッシュをつけることでスロッシングの影響

を受けずガス巻き込みを抑制し，燃料を供給できる．しかし，再選定したメッシュは圧力損失が

大きく，タンクから内部デバイス内への供給される流量が少なくなってしまうため，今回使用し

た耐圧の低いタンクでは目標流量での液排出が難しい．そこで，本実験では地上重力環境で液排

出時に気相に面する上側ノズルのみメッシュを搭載し，ガス巻き込み抑制可能かを確認した．な

お，試験液体には蒸留水を用いた．  

 

 

図 5 試験タンクおよび内部デバイス 
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図 6 液排出試験で用いた液体捕捉機構(内部デバイス) 

 

２－５．液排出試験結果および考察 

加圧値 0.2 MPa で，下流のバルブを全開にし，液排出実験を行なった．この時流量は 0.47 L/s で

あり，タンク内の水面が内部デバイスの下のノズルに達するまでガス巻き込みせず液排出を行う

ことを確認した．しかし，バルブの開度を全開にしたが実機相当流量である 0.6 L/s には達してい

ない．加圧値を大きくすることで流量が大きくなることは実験の結果から確認を行っているため，

流量を増やすため加圧値を 0.3 MPa にし液排出実験を行なった．結果を図 7 に示す．実験の結果

は排出流量が目標流量の 0.6 L/s であり，液排出開始からタンク内の液面が下側ノズルに到達する

までガス巻き込み抑制し，液排出を終了した．しかし，両方のノズルにメッシュがある場合の実

験では，上側ノズル内に気相が発生した．原因はメッシュによる圧力損失だと考える．実機では

両方のノズルにメッシュをつけた状態で使用するため，メッシュをつけた状態でガス巻き込み抑

制可能なよう改善策を考える必要がある． 

 

   
11 sec 19 sec 31 sec 

図 7 液排出試験時のタンク内流動状況 
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超臨界エタノール熱分解特性 

 
○須藤 直希 （航空宇宙システム工学コース 学部 4 年） 

飯島 明日香 （航空宇宙総合工学コース 博士前期 2 年） 

今井 良二 （航空宇宙システム工学ユニット 教授） 

 

１．はじめに 

宇宙利用・開発の活性化に伴い，宇宙輸送にも環境に対する配慮が求められている．そこで本

学では，環境負荷の低い燃料を用いた完全再使用型宇宙輸送機の実現に向けて，バイオエタノー

ル燃料に着目している．バイオエタノールは再生可能な自然エネルギーであり，原料となる植物

の生育時から考慮すると，燃焼しても大気中の二酸化炭素総量に影響を与えない．そのため，バ

イオエタノールは環境に優しい燃料である．しかし，バイオエタノールを燃料としたエンジンの

開発実績が少ないため，実用化のためには基礎的特性を解明する必要がある． 

本研究では，基礎的特性のなかでも冷却特性に着目した．再使用性向上のためには，高温とな

る部分の冷却を行い，材料を保護することが重要である．壁面材料冷却の手法として，一般的に

再生冷却が用いられる．再生冷却とは，高温になる部分の壁面を二重構造として，二重壁の間に

燃料を冷却材として流通させることにより冷却を行う手法である．再生冷却溝内では，冷却材と

して用いる燃料が高温部の熱を受けて高温になることが予想される．エタノールの場合，実機と

して運転することを考慮すると再生冷却溝内では高圧の状態であり，超臨界流体の状態で流通す

る可能性がある． 
エタノールのような炭化水素系燃料は，高温になると吸熱反応である熱分解反応が生じる．こ

の熱分解吸熱を利用することで，冷却能力の向上が期待できる．そこで，熱分解吸熱を含めたエ

タノールの冷却特性について，実機の再生冷却溝を模擬した環境（超臨界流体）において加熱流

通実験を実施したところ，一定温度以上の条件において温度上昇抑制効果を確認した．しかし，

反応したエタノールの割合や反応後の生成物の詳細については不明瞭な点が多い． 

先行研究では高温常圧エタノール蒸気の熱分解吸熱反応を確認しているため，本研究では液体

の超臨界エタノールを用いた熱分解吸熱反応を観察すべく，昨年度は試験装置の製作を行った[1]．

本年度はこれに引き続き常圧および超臨界圧条件での分解実験を実施し，先行研究と分解開始温

度や分解ガスを比較，検証することを目的とした． 

 

２．内容 

２－１．試験装置概要 

図 1 に試験系統を示す．試験液体としてエタノール（純度 99.5 %，メーカー：コニシ）を用い

た．エタノールはポンプ，電気炉，冷却部の順で通過し，これをメインラインとする．図 1 の左

上はパージラインであり，右上は空圧弁系統を示す．パージラインは実験終了後に起動し，空圧

弁は流通先を変更する際に起動する． 

実験中はエタノールの臨界圧力以上である 7 MPa に機器内を保つため下流側に設けられたニー

ドルバルブ（V2）で流量を調節する．温度を急激に上げるとエタノールの体積が膨張し，実験機

41



器内の圧力も上昇するためヒーター温度 400 ℃までは 100 ℃間隔で温度を上げ，エタノールの液

温が臨界温度に近づいてきたとき，10 ℃間隔でヒーター温度を上げ，臨界温度を目指す． 
加熱後の流体は発火点を越えている場合があるため，氷水で冷却した後に分解ガスやメインラ

イン出口の液体を採取する．分解開始直後は気体の発生が微量であり，サンプリングポートから

の採取が困難なため水上置換法で気体を採取する． 

炭化水素の熱分解は吸熱反応であるため本研究では，超臨界エタノールが分解する温度の確認

並びに，分解により発生するガス種を把握することが目的である．ガス種の把握には，ガスクロ

マトグラフィーを用いて判別する． 
 

 
図 1 試験系統 

 

２－２．分解ガス計測原理 

今回使用した検出器は，熱伝導度検出型（TCD）のガスクロマトグラフィーである．物質がも

つ沸点の違いにより出現する時間（RT）が異なり，熱伝導率により量（AREA）が異なる．メイ

ンライン出口から分解ガスを採取し，検出器上部から採取したガスを注入する． 

本実験で使用した TCD 内に流すキャリアガス圧力は 80kPa である．キャリアガスとして窒素

を用いているため，窒素以外の物質を検出することが可能である． 

 

 
図 2 ガスクロ分析結果(Type：TCD) 
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分析結果のデータに現れる AREA と注入したガスの量は比例関係であるため，あらかじめ標準

ガスを TCD に通し各物質の AREA 並びに RT を把握する必要がある．TCD ではほとんどのガス

を検出することが可能であるが，RT が近しい物質が多く混在した混合ガスを分析する場合，他の

ガスの AREA にデータが被り検出ができなくなる．本実験では水素，酸素，メタンの RT が近い

ため減衰率を適切な値に設定し，AREA の大きさを調節した．本実験での減衰率は 2 とした． 

 

２－３．結果と考察 

実験は先行研究との比較のために常圧と高圧の 2 種類行い，発生したガスの定性分析と液温の

時間変化を取得した． 

 

２－３－１．常圧昇温実験の実験結果と考察 

常圧のエタノール蒸気を用いた昇温実験を行っていた先行研究との比較をするため，常圧環境

下でのエタノール流通昇温実験を行った．ポンプの圧送モードを定流量圧送モードとし，1.0 

ml/min で流通を開始した．機器内の圧力を常圧に保つため，機器下流に設けられたニードルバル

ブは全開とした．図 3 に加熱部上下流部温度の時間変化を示す．また表 1 に加熱部出口のガス分

析結果を示す． 

 

図 3 加熱部上下流部温度の時間変化 (常圧昇温実験) 

 

表 1 ガス分析結果(常圧昇温実験) 
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本実験では，実験中の圧力は常圧に保つことができた．分解ガス発生中も大幅な圧力変動は見

られなかった．また図 3 に示す温度の時間変化より，先行研究の実験流量は本研究の流量よりも

高かったため，本研究の加熱部出口液温が高かったと予測される．しかし，分解が始まるヒータ

ー温度は 50 ℃ほど低い結果であった．また表 1 に示すガス分析結果より，採取したヒーター温

度ごとの質量分率を比較したとき，本研究では水素の発生量が多く，メタンの発生量が少なかっ

た．この結果は加熱部配管内での化学反応における水素消費量に違いが生じたため，エタノール

蒸気を使用した先行研究の水素発生割合が少なかったと考えた．図 3 より分解ガスの発生をメイ

ンライン出口で確認した際の加熱部出口温度は 357 ℃であり，加熱部入口との温度差は 284 ℃で

あった． 

 

２－３－２．超臨界昇温実験の実験結果と考察 

先行研究並びに常圧昇温実験と実験結果を比較するために，超臨界エタノールの昇温実験を行

った．ポンプの圧送モードを定圧圧送モードとし，エタノールの臨界圧力である 6.14 MPa 以上の

7.0 MPa に設定した．機器内の流量を常圧実験の流量である 1.0 ml/min にあわせるため機器下流の

ニードルバルブを調節し，流通を開始した． 

図 4 に本実験における加熱部上下流の温度の時間変化を示す．図中の破線はエタノールの臨界

温度である 240.75 ℃を表している．加熱部の液体温度が臨界温度に達したとき，超臨界流体に状

態変化するために温度上昇が鈍くなり大幅な圧力変動が見られたが，加熱部出口温度が再度上昇

し始めたとき，圧力も安定した． 

表 2 に加熱部出口のガス分析結果を示す．ガスの分解はヒーター温度 500 ℃のときに確認でき

たが，採取したガスには水素のみではなくエタンも含まれていた．先行研究，並びに本研究の中

で行った他の超臨界昇温実験では初めの分解で水素のみ確認していた．本実験で異なる結果がで

た理由として，ニードルバルブによって流路が狭められ分解ガスの排出が確認されるまでに時間

を要したことが考えられる．つまり，500 ℃よりも低いヒーター温度で分解していた可能性があ

る．なお，ヒーター温度 550 ℃帯で採取したガスには，水素とエチレンの含有量が少ない．この

ときも，機器内で滞っている際に化学反応が進んだと考えられる．水素の発生量に関しては，ヒ

ーター温度が上昇すると共に減少していたため先行研究と近しい結果となったが，本研究では表

2 に表されているガス以外にプロパンの検出が確認できた．機器内で滞留している間に反応して

できた可能性があるが，先行研究との差異の確認となった．分解ガスの発生をメインライン出口

で確認した際の加熱部出口温度は 319 ℃であり，加熱部入口との温度差は 71 ℃であった． 
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図 3 加熱部上下流部温度の時間変化 

(超臨界昇温実験) 
 

表 2 ガス分析結果（超臨界昇温実験） 

 
 
参考文献 

[1] 飯島明日香，今井良二，中田大将，超臨界エタノール熱分解特性，室蘭工業大学航空宇宙機

システム研究センター年次報告書 2018，ｐ.33-35，(2019) 

Collected Heater[℃] H2 [wt%] CH4 [wt%] C2H6 [wt%] C2H4 [wt%]

75min 500 96.79 0.00 3.21 0.00

80min 70.43 0.00 17.44 12.13

110min 76.82 0.00 15.73 7.45

120min 550 43.19 11.07 26.75 18.99

124min 18.37 81.63 0.00 0.00

124min 12.90 68.08 19.02 0.00

124min 13.45 69.60 16.95 0.00

124min 12.56 67.94 19.50 0.00

124min 14.23 70.33 15.44 0.00
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GG-ATR エンジン改修について 

 
○湊 亮二郎 （航空宇宙システム工学ユニット 助教） 

中田 大将 （航空宇宙機システム研究センター 助教） 

高野 智之 （航空宇宙機システム研究センター・施設課 主任） 

内海 政春 （航空宇宙機システム研究センター長 教授） 
 

１．はじめに 

ガスジェネレータサイクル・エアターボラムジェットエンジン（GG-ATR エンジン）は，小型

無人超音速実験機オオワシⅡに搭載される予定である．2017 年までに窒素ガス（GN2），ヘリウム

ガス（GHe）を用いた GG-ATR エンジンの冷走回転試験を実施し，回転軸の振動や軸受マウント

温度等のデータを取得した．それらのデータを評価し，熱走試験に向けたエンジンの設計変更と

改修を検討してきた．本報告では，エンジン改修のための部品製作について述べる． 

 
２．部品改修 

２－１．ブラシシール 

今回の改修では，後部軸受上流側にブラシシールを設置し，

軸受パージガスの気密を高める役割を持つ．図 1 に今回製作し

たブラシシールを示す．このブラシシールの製作は，㈱イーグ

ル工業殿に依頼して試作した．ブラシシールの内径はφ41mm
であり，同社が手掛けた同種の製品の中で最も小さい内径であ

る．このブラシシールは熱走試験では高温（850 K 以上）に曝

されることから，高温環境下でも安定に機能するように設計さ

れている． 

図 1 製作したブラシシール 

 

２－２．その他改修部品 

表 1 に 2019 年度に改修を行ったブラシシール以外の部品の一覧を示す．製作したエンジン部品

は 6 点で，個数はそれぞれ 1 個ずつである．これらの部品は，立川精密工業株式会社第二工場（東

京都西多摩郡瑞穂町）にて製作された． 

表 1 製作した GG-ATR エンジン部品一覧 

 

部品番号 部品名 材料 製作 非破壊検査
1 後部軸受スリーブ INCONEL 718 新規製作 有
2 ブラシシールリテーナー SUS 316 新規製作 無し
3 ブラシシールスリーブ INCONEL 718 新規製作 有
4 ラビリンスシールリテーナーA SUS 316 新規製作 無し
5 前側軸受リテーナー SUS 316 新規製作 無し
6 ブラシシール支持板 SUS 316 新規製作 無し
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図 2 および図 3 に 2019 年度に製作したエンジン部品を示す． 

 

（左：ブラシシールスリーブ，中：ブラシシールリテーナ，右：ブラシシール支持板） 

図 2 ブラシシール関係改修部品 

 

 

（左：ラビリンスシールリテーナ A，中：後部軸受スリーブ，右：前部軸受リテーナ） 

図 3 リテーナ及びスリーブ改修部品 

 

熱走試験に向けての改修は，軸受周辺の部品が主体となっている．この他，メインシャフト，

セグメントシール部，及び前後軸受ダンパーとその軸受マウントの改修が残されており，2020 年

度に取り掛かる予定である．このうち軸受ダンパーとマウントの改修は，現在実施中の軸受ダン

パーの要素試験が完了した後に行う予定である． 

 

３. まとめ 

現在，GG-ATR エンジンは熱走試験に向けて，軸振動の低減を目的としてロータ系部品を中心

に改修作業を進めている．2020 年度中に新規に設計・製作した軸受ダンパーの要素試験と，全て

のエンジン改修部品の製作を終え，エンジン再組立て後に熱走試験に臨む予定である． 
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小型超音速飛行実験機の遷音速抗力低減（ノーズ形状，第二ボトルネック，および角台形状

の効果） 

 
宮本 勝也 （航空宇宙総合工学コース 博士前期 1 年） 

三尾 太一 （航空宇宙総合工学コース 博士前期 2 年） 

小葉松 怜 （航空宇宙システム工学コース 学部 4 年） 

○溝端 一秀 （航空宇宙システム工学ユニット 准教授） 

 

１．はじめに 

第二世代小型超音速実験機（M2011 空力形状，図１）について，これまでの風洞試験とエンジ

ンの熱サイクル解析によれば，推力余裕（推力－抗力）が遷音速域で不足するものと予測されて

いる（図２）．その改善策として，遷音速抗力低減のためのエリアルール（Area Rule）に基づく形

状修正が提案された[1]．さらにインテークおよびエンジンマウントを含む実機飛行形状の抗力特

性を調べた結果として，角台（尾翼固定部）形状の修正の必要性が示唆された[2]．そこで，本研

究では，実機飛行形状のさらなる遷音速抗力低減を狙って，ノーズ形状の修正，第二ボトルネッ

クの搭載，および角台形状の修正を試み，その効果を CFD 解析および遷音速風試によって評価す

る． 

  

図１ M2011 基本形状 図２ M2011 基本形状の推力余裕マップ 

 

 

２．実機飛行形状のさらなる遷音速抗力低減を狙った形状修正 

本研究では，実機飛行形状についてさらなる抗力低減を目指して，エリアルールの観点より，

インテーク搭載による断面積の増大を相殺する後胴部のくびれ（第二Bottleneck）を設けるととも

に，ノーズ形状を厳密にSears-Haack bodyに沿わせる（Sears-Haack body準拠ノーズC：SHNose-C）．

さらに角台については，前方には衝撃波が集積しないよう曲率の大きな曲面を設け（角台Bulge），

後方には角台の底面剥離による抗力を削減するため，底面を滑らかな曲面にする（角台後部キャ

ップ）ことで抗力低減が期待される．特に第二Bottleneckおよび角台については，それぞれの寸法

をパラメトリックに変えながらCFD解析を実施し，設計マッハ数1.1において最も抗力低減が期待

できる形状を提案する．これらの形状修正要素の概要を表１，これに対応する風洞試験模型部品

を図３に示す．これらを組み合わせた全機風試模型とその断面積分布を図４に示す． 

48



表１ 実機飛行形状のさらなる遷音速抗力低減を狙った形状修正要素 
機体部位 形状修正要素 目的・修正内容・期待される効果 

ノーズ SHNose-C 

 エリアルールの観点からの形状修正． 
 M2011実機飛行形状のSears-Haack Bodyに厳密に沿うよ

うなノーズ形状． 
 ARNose-Cより滑らかで鋭い形状． 

胴体 第二 Bottleneck 

 エリアルールの観点からの形状修正 
 インテーク搭載による断面積の増大を相殺する修正胴

体形状． 
 エンジンマウントやエンジン流路等を搭載できること

を条件とする． 

角台 
（尾翼固定部） 

角台 Bulge  局所的に強い圧縮波が生じないような滑らかな形状． 
 円孤で形状を定義． 

角台後部キャップ  角台の底面抗力（底面圧力）の緩和を狙う． 
 円孤で形状を定義． 

 

    
a) SHNose-C b) Second bottleneck c-1) Tailmount bulge c-2) Tailmount rearcap 

c) Modified tailmount 
図３ 実機飛行形状のさらなる遷音速抗力低減を狙った形状修正の風試模型部品 

 

    

 
図４ 実機飛行形状のさらなる遷音速抗力低減を狙った全機形状の風試模型の一例 
（SHNose-C, Bottleneck7, Fuselage extension, Second bottleneck, Modified tailmount.） 

 

３．形状修正による抗力低減効果 

上述の形状修正による抗力低減効果を実測するために，JAXA/ISAS の吹下し式遷音速風洞を

使用して風洞試験を実施した．機体模型の迎角は 0 deg（固定）とし，マッハスイープ通風を実

施し，六分力内装天秤を用いて種々の空力を測定した．計測されたゼロ揚力抗力を図５に示す．
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「実機飛行形状」は，M2011 基本形状に ARNose-C，Bottleneck7，インテーク搭載，および Fuselage 

extension を組み合わせた機体形状である．インテークは開口比 100 %，すなわち内部流路断面

積を入口から出口まで一定としている．別途，開口比 0 %，すなわちインテーク流路が閉じてい

る場合についても計測している．基本形状 A に比べて，インテークなし実機飛行形状 C で（つ

まり ARNose-C，Bottleneck7，および Fuselage extension 搭載によって）大幅に抗力低減できてい

る．次に，インテーク搭載形状 D による抗力増は角台修正形状 G によって相殺できている．さ

らに SHNose-C 搭載形状 JK によって，基本形状に比べて設計マッハ数 1.1 において 25 %の抗力

低減が実現されている． 
 

４．抗力低減による飛行性能の改善 

上述の形状修正要素の種々の組み合わせについて，風洞試験による空力データと GG-ATR エン

ジンの設計解析データを用いて，三自由度飛行解析によって滑走離陸からの加速上昇性能を予測

することができる．その結果を表２に示す．インテーク開口比 100 %であれば目標マッハ数 2.0 に

到達できることが判る．開口比 0 %の場合は，何らかの別途の方法でマッハ 0.3 まで加速した後に

機上推進器を作動させることによってマッハ 2.0 に到達できることが，別途の飛行解析によって

判明している． 

 
図５ 形状修正要素の種々の組み合わせについて遷音速風試による全機抗力計測結果 

 

表２ 形状修正要素の種々の組み合わせについて三自由度飛行解析による到達マッハ数の予測． 
Configuration Intake Area Ratio Achieved Mach Fuelmass[kg] at M2.0 

M2011baseline(Nose-C) ― 1.57 ― 
ARNose-C, 
Bottleneck7, 

Fuselage extension ― 
Tailmount bulge, 

Rearcap 

0 % 1.97 ― 

100 % 2.37 13 

SHNose-C, 
Bottleneck7, 

Fuselage extension 

2.69 23 

2nd bottleneck 0 % 1.95 ― 
100 % 2.49 17 

 

５．まとめ 
第二世代小型超音速実験機の実機飛行形状（M2011 基本形状に ARNose-C，中胴 bottleneck，

インテーク，およびエンジンマウントを搭載した機体構成）について，さらなる抗力低減を目
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指して形状修正を施し，その抗力特性を CFD 解析及び遷音速風試によって評価したところ，以

下の事が判明した． 
1） 実機飛行形状にSHNose-C，第二Bottleneck，及び角台修正を適用することによって，基本形

状（M2011空力形状）に比べて，設計マッハ数1.1において25 ％の抗力低減が可能である． 
2） 第二Bottleneck単体を搭載した実機飛行形状ではマッハ1.1近傍で若干の抗力低減効果が見

られたが，CFD解析による予測より小幅の低減であった． 
3） 第二Bottleneckの抗力低減効果がCFD解析による予測より小さかった原因を検証し，第二

Bottleneckの形状を修正する必要がある． 
4） CFD解析において，境界層発達や剥離流を正確に捉えるために境界層メッシュを導入・調

整すること，エンジン排気による底面圧力の変化を捉えること，等が必要である．  
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小型超音速飛行実験機の姿勢変化角速度による動的空力特性（風試と CFD 解析における流

れの可視化の試み） 

 
本田 敦也（航空宇宙総合工学コース 博士前期 1年） 

西田 明寛（航空宇宙総合工学コース 博士前期 2年） 

酒向  塁 （航空宇宙システム工学コース 4年） 

○溝端 一秀（航空宇宙システム工学ユニット 准教授） 

 

１．はじめに 

小型超音速飛行実験機（オオワシ）の六自由度飛行経路解析[1]や自律的誘導制御系設計のため

に必須の姿勢変化角速度に起因する動的空力微係数について，従前[2-6]に引き続き亜音速風試に

よって評価を進める．Nose-C 形態のロール駆動風試において，流れの可視化を試みるとともに，

CFD 解析を進め，ピッチ角増加によるロールダンピング増強等に対する主翼や尾翼の寄与につい

て解明を試みる． 
 

２．スモークワイヤ法による可視化試験の手法 

スモークワイヤ法[7]とは，観測したい気流の中に金属細線を張り，パラフィンを塗布し細線に

電流を流すことで白煙を発生させ，それをトレーサとして空気流を可視化する方法である．適正

流速は 0.1～30 m/s であり，数 m/s の流速が最も扱いやすい．この方法の利点は以下の通りである： 

・高圧電源などの特別な装置が不要で，手軽である． 
・金属細線は細いため気流をほとんど乱さない． 

・三次元非定常流れにも容易に適用できる． 

今回のスモークワイヤ法による実験方法は以下の通りである． 

(1) 風洞に取り付けたニクロム線（φ0.26 mm）に流動パラフィンを塗布する． 
(2) 風速 2 m/s で通風し，ニクロム線に 25 V 直流電圧を印加する． 
(3) 高速度ビデオカメラで流線の挙動を撮影する． 

印加電圧としては，交流ではスモークが振動的に発生することが高速度ビデオ撮影より判明し

たことから，直流電圧を印加する．ロール駆動装置のステッピングモータの駆動周波数は，無次

元ロール角速度を CFD 解析条件に合わせるため 7 Hz（ロール角速度 5.04 deg/s に対応）とする．

高速度ビデオカメラとして，株式会社フォトロン製 MH6（1920×1080 ピクセル，1000 fps）をレ

ンタル利用する． 

 
３．可視化結果と対応する CFD 解析結果 

機体模型に 5.04 deg/s の右ロール角速度を与えたときのロール角 φ＝0 deg の瞬間の流れ場にお

いて，図１の通りピッチ角 θ =13 deg では主翼で発した渦流れが水平尾翼の左面では乱れているが，

右面では滑らかに流れている．このため，右面上面に負圧が生じロールダンピングを強める方向

にモーメントを生じていると考えられる．これに概ね対応する CFD 解析結果は図２，図３である．

図２から，ピッチ角 15 度において水平尾翼左面の流れが右面に比べてわずかながら乱れているこ
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とから，水平尾翼には左ローリングモーメントが生じていると考えられ，図３からもピッチ角 15

度で水平尾翼の寄与が大きくなっていることが分かる． 
同様に機体模型に 5.04 deg/sの右ロール角速度を与えたときのロール角φ＝45 degの瞬間の流れ

場では，図４の通り θ = 5 deg では流れは垂直尾翼付近を滑らかに後方へ流れるが，θ = 13 deg で

は流れが垂直尾翼付近で乱れていることが分かる．この結果と CFD 解析結果の図５，図６を比較

すると，流れは類似しており，ピッチ角増加に伴い主翼上面の渦流れが大規模化し，垂直尾翼に

空気流が適切に当たらなくなることで図６の通り Cnβ（風見鶏効果）の垂直尾翼＋角台の寄与が劣

化していると考えられる． 

 

  
(a) θ = 0 deg (b) θ = 5 deg 

  

  
(c) θ = 10 deg (d) θ = 13 deg 

図１ 右ロール中の尾翼周りの煙流線（ロール角速度 5.04 deg/sec，ロール角 φ=0 deg） 
 

  
(a) θ = 5deg (b) θ = 15deg 

図２ CFD解析による右ロール中の尾翼周りの流線（ロール角速度5.04 deg/sec，ロール角φ=0 deg） 
 

 
図３ CFD 解析によって推定される機体構成部位の𝐶𝐶𝑙𝑙𝑙𝑙への寄与 

53



  

  
(a) θ = 5 deg (b) θ = 13 deg 

図４ 右ロール中の尾翼周りの煙流線（ロール角速度 5.04 deg/sec，ロール角 φ=45 deg） 
  

  
(a) θ = 5deg (b) θ = 15deg 

図５ CFD解析による右ロール中の尾翼周りの流線（ロール角速度5.04 deg/sec，ロール角φ=45 deg） 
 

 
図６ CFD 解析によって推定される機体構成部位の𝐶𝐶𝑛𝑛𝑛𝑛への寄与 

 

まとめ 

小型超音速飛行実験機（オオワシ）の Nose-C 形態のロール駆動風試において，スモークワイ

ヤ法によって流れの可視化を試みるとともに，対応する条件の CFD 解析を実施し，ピッチ角増加

によるロールダンピング増強および風見安定劣化に対する主翼および尾翼の寄与について調べた．

今後は，PIV 法による流れ場の詳細な可視化や感圧塗料による表面圧力の可視化によって動的空

力メカニズムの解明を試みる．  
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小型超音速飛行実験機の六自由度飛行シミュレーションによるロール応答の予測 

 
小林 悠二 （航空宇宙総合工学コース 博士前期 2 年） 

○溝端 一秀 （航空宇宙システム工学ユニット 准教授） 

 

１．はじめに 

第二世代小型超音速飛行実験機（第二世代オオワシ）の M2011 空力形状においては，主翼の高

後退角，高翼形態，および大きな機首長さによって上反角効果増強と風見安定劣化がもたらされ，

これらが相俟って高迎角条件においてエルロンの効きが損なわれる「ロールリバーサル（Roll 

reversal）」の発生が懸念される． 

ロールリバーサルの発生メカニズムの中核は横すべりによる上反角効果であり，その応答が遅

いことから，適切な操舵によってロールリバーサルを抑えることが可能と推察される．また，ロ

ールリバーサルの評価指標である AADP（aileron alone departure parameter）および LCDP（lateral 

control departure parameter）は静的空力微係数のみから構成されるが，姿勢変化角速度に依存する

空力特性すなわち動的空力特性がロールリバーサルのメカニズムに寄与する可能性もある．

M2011 形状の動的空力特性に掛かる微係数は，姿勢変化角速度を伴う動的風試[1]および動的 CFD

解析[2]によって近年定量的に評価されている．そこで本研究では，M2011 形状のロールリバーサ

ルの発生可能性および抑止可能性を予測するために，静的風試による静的空力微係数と動的風試

による動的空力微係数を利用して，姿勢変化を含む六自由度の飛行解析を定量的に実施する． 

 
２．ロールリバーサル  

 有翼飛行体の各舵面は，それぞれが司る方向以外にも副次的にモーメントを発生させる[3, 4]．

例えば，エルロンやエレボンはローリングだけでなくヨーイングモーメント，ラダーはヨーイン

グだけでなくローリングモーメントを発生させる．これらが複合的に作用する結果として，大迎

角でロール制御を行う場合に機体全体としてロール応答が反転する現象が起こり得る．この現象

はロールリバーサル（roll reversal）あるいは横制御発散（lateral control departure）と呼ばれ，その

発生可能性は AADP（Aileron alone departure parameter）ないしは LCDP（Lateral control departure 

parameter）によって評価される．これらの定義は以下の通りである： 

AADP = 𝐶𝐶𝑛𝑛𝛽𝛽 − 𝐶𝐶𝑙𝑙𝛽𝛽 �
𝐶𝐶𝑛𝑛𝛿𝛿𝛿𝛿
𝐶𝐶𝑙𝑙𝛿𝛿𝛿𝛿

� (1)    LCDP = 𝐶𝐶𝑛𝑛𝛽𝛽 − 𝐶𝐶𝑙𝑙𝛽𝛽 �
𝐶𝐶𝑛𝑛𝛿𝛿𝛿𝛿+𝑘𝑘𝑒𝑒𝐶𝐶𝑛𝑛𝛿𝛿𝑒𝑒𝛿𝛿𝑒𝑒𝛿𝛿𝛿𝛿𝑛𝑛+𝑘𝑘𝐶𝐶𝑛𝑛𝛿𝛿𝛿𝛿
𝐶𝐶𝛿𝛿𝛿𝛿𝛿𝛿+𝑘𝑘𝑒𝑒𝐶𝐶𝛿𝛿𝛿𝛿𝑒𝑒𝛿𝛿𝑒𝑒𝛿𝛿𝛿𝛿𝑛𝑛+𝑘𝑘𝐶𝐶𝛿𝛿𝛿𝛿𝛿𝛿

� (2) 

 

AADP はエルロン操舵のみによってロール制御する場合の指標であり，LCDP はエルロン，エ

レボン，およびラダーの複合操舵によってロール制御する場合の指標である．ロールリバーサル

の発生プロセスは以下の通りである．例えばエルロンで右ロールした時，機体は右横滑りを起こ

し，上反角効果（𝐶𝐶𝑙𝑙𝛽𝛽 < 0）によって左ローリングモーメントが生じる．このとき，風見安定性が

正（𝐶𝐶𝑛𝑛𝛽𝛽 > 0）であれば右横滑りによって右ヨーイングモーメントが発生し機首が右を向いて横滑

り角が減るので，上反角効果による左ローリングモーメントは減じてロール反転は起こりにくい．

しかし，風見安定性が負（𝐶𝐶𝑛𝑛𝛽𝛽 < 0）であれば横滑り角が増えるので上反角効果による左ローリン

グモーメントが増大する．エルロン右操舵によって左ヨーイングモーメントが生ずるアドバース
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ヨー（𝐶𝐶𝑛𝑛𝛿𝛿𝛿𝛿 < 0）の場合は，さらに横滑り角が増えるので，上反角効果による左ローリングモーメ

ントがさらに増大する．このように風見不安定，アドバースヨー，および上反角効果が絡み合っ

てロール反転が発生する．エルロン操舵に同期させてラダーやエレボンを操舵する場合は，式（2）

の通り，それらに起因するヨーイングモーメントおよびローリングモーメントも寄与する． 

第二世代実験機の M2011Nose-C 形状について，静的風試による静的空力微係数を用いて AADP

を推算した結果は表１の通りであり，迎角 5 °ではロール反転は生じず，迎角 10 °では生ずるとの

予測になっている． 

表１ M2011Nose-C 形状の AADP の推算値 

       Aileron deflection [deg] 
5 10 

AOA [deg] 
2 0.00215 0.00215 
5 0.00143 0.00143 
10 -0.00132 -0.00129 

 
ここで，AADP および LCDP の定義式（1），（2）には横滑り角 βおよび舵角 δによる静的空力

微係数のみが使われていることに注意すべきであり，実際の飛行における姿勢変化角速度による

動的空力の効果を評価するには六自由度飛行解析が必須である． 

 

３．六自由度飛行解析の手法 

３－１．運動方程式 

 縦および横・方向の連成や，トリム状態から大きく偏差した状態（特にロール角の大きい状態）

も扱えるよう，微小擾乱近似に基づく線形化運動方程式ではなく，おおもとの六自由度運動方程

式を用いる．すなわち，地球中心を原点とする三次元慣性極座標系における機体重心の三自由度

並進運動，機体固定座標系における重心周りの三自由度の姿勢回転運動，および燃料消費による

機体質量の変化を微分方程式で記述する．これらの微分方程式を，飛行状態に応じて空気力，推

力，および重力を推算しながら，数値的に時間積分する． 
３－２．プログラム言語 

 MATLAB/Simulink/Aerospace Blockset/ Aerospace Toolbox によってコーディングおよび数値計算

する．また，フリーソフト Flightgear の外界表示機能を用いて，解析結果としての機体の位置およ

び姿勢を外界シーナリーの中に機影として表示する． 

３－３．解析の手順 

1）入力シーケンス： 操縦桿，ラダーペダル，およびスロットルレバーをリアルタイムで人力操

作しつつ飛行解析プログラムを実行する．  

2）出力データ： 外界シーナリー中に機影が目視できるとともに，重心位置・速度・加速度，重

心周りの姿勢角，角速度・角加速度，等が数値データとして記録される．また，Google map の地

形データに飛行経路を表示する． 

 

４．解析結果 

 解の一例として，迎角 5 °で定常水平飛行中にエルロン舵角 5 °を与えた続けた場合の姿勢変化

運動の解を図１に示す．この条件での AADP は 0.00143 であり，AADP の値からはロール反転し

ないとの予測になるが，今回の六自由度飛行解析によればロール角 30 °程度に達した後ロール反
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転している．各モーメント成分を細かく見ると，エルロンによるローリングモーメント Clδa･δa は

概ね一定値であるが，ロール角が増えるに従って幾何学的に横滑り角 β が増えるだけでなく，縦

横連成項 CYAW および Cnp･ p̂ が負となって（アドバースヨー）横滑り角 βが増長され，その結果

Clβ･βが負方向に大きく（すなわち上反角効果が大きく）なって，エルロンによるローリングモー

メントを打ち消していることが判る．このように，線形化方程式に基づく AADP と線形化されな

いおおもとの運動方程式に基づく飛行解析では相異なった判定結果を得る．今後，広範な飛行状

態を詳細に解いて，第二世代実験機の広範な運動特性を予測する必要がある． 

  
(a) ローリングモーメント成分とロール角の推

移 
(b) ヨーイングモーメント成分と迎角・横滑り

角の推移 

図１ 定常水平飛行におけるエルロン操舵に対する機体姿勢応答の例 
 

５．まとめ 

 小型超音速飛行実験機の高迎角時のロールリバーサルの発生可能性および抑止可能性を定量的

に検証することを目標として，六自由度飛行シミュレーションを実施した．縦および横・方向の

連成やトリム状態から大きく偏差した状態も扱えるようおおもとの六自由度運動方程式を用い，

風試による静的・動的空力特性データの実測値を実装し，定常水平飛行中の操舵によるロール運

動を解いたところ，AADP>0 の条件であってもロール運動が減衰し，やがて反転することが予測

された．このように，線形化運動方程式に基づく判定と，線形化されないおおもとの運動方程式

の解析とで，異なる結果を得ることが明らかとなった．今後，一層詳細かつ広範な解析を要する． 
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小型超音速飛行実験機の車載走行試験による全機空力の評価 

 
久保田 穏 （航空宇宙総合工学コース 博士前期 2 年） 

坂本 知洋 （航空宇宙システム工学コース 学部 4 年） 

○溝端 一秀 （航空宇宙システム工学ユニット 准教授） 

 

１．はじめに 

第二世代小型超音速飛行実験機（M2011 形状）の研究開発において，空力データ取得のための

風洞試験は，風洞壁の影響や Re 数の違いなどにより，実飛行環境とは条件が異なる可能性があ

る．そこで先行研究[1]では，乗用車の屋根上に縮小機体を搭載して走行する簡易な「車載走行試

験」を提案し，大樹町多目的航空公園滑走路における走行試験によって全機空力データの取得を

試みた．その結果を ISAS 風試結果[2]と比較したところ，脚無し形態の揚力係数 CLおよびピッチ

ングモーメント係数 Cmは，迎角の小さい範囲において風試結果と一致しなかった．車載走行試験

においては車体を避けるような吹き上げ流が車体前方に発生しており，これによって機首，主翼，

および尾翼近辺で局所迎角が相異なっていた可能性がある．そこで，この吹き上げ流を CFD 解析

によって予測すると共に走行試験において実測し，この吹き上げ流を考慮に入れて風試データと

走行試験データの整合性を検証する．さらに，地面効果を含む全機空力の計測を試みる． 

 

２．CFD解析による空気流傾斜角の推算 

まず，機体各所での空気流傾斜角を推算するために車体周りの空気流のCFD解析を実施した．

解析結果の流線を図１に示す．赤い線はピッチ角11 degにおける機軸である．また機軸上の空気

流傾斜角を図２に示す． 

  
図１ CFD解析による車体周りの流線 図２ CFD解析による機軸上の空気流傾斜角 

 

３．車載走行試験による空気流傾斜角の実測 
CFD解析より推算された空気流傾斜角の妥当性を検証するために，車載走行試験において空

気流傾斜角の実測を試みる．図３のように，長さ4 mのCFRP製スティングにアルミパイプを取付

け，その先端に5孔ピトー管を設置する．ピトー管の位置およびスティングのピッチ角を種々に

変えて局所迎角を計測する．局所迎角からピッチ角を減ずれば空気流傾斜角が得られる．  

 空気流傾斜角実測のための車載走行試験は2019年12月3日～4日に大樹町多目的航空公園で実

施された．ピッチ角の設定値は-0.2, 9.8, 14.4 degであった．機軸上の3ヶ所（機体ノーズ先端，主

翼の先端より20 cm前方，および水平尾翼空力中心）において空気流傾斜角を計測した．実測結果

とCFD解析結果の比較を図４に示す．ピッチ角-0.2 deg（緑線）の場合，実測値とCFD結果は概ね

良く一致している．ピッチ角9.8 deg（赤線）および14.4 deg（青線）の場合，機首位置では概ね一
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致しているが，主翼，尾翼付近では差が生じている．その原因は，実測におけるピトー管位置や

ピッチ角の設定誤差，スティングやアルミパイプのたわみによるピッチ角偏差，等と考えられる． 

  
図３ 車載走行試験による空気流傾斜角の計測 図４ 実測とCFD解析による空気流傾斜角 

 

４．空気流傾斜角を考慮した風試データおよび車載走行試験データの整合性検証 

４－１．空気流傾斜角による風試データの補正 

2014年度大阪府立大風試データ[2]から主翼および水平尾翼の揚力特性を分離し，これにCFD解

析による空気流傾斜角を組み合わせることによって，車載走行試験の揚力およびピッチングモー

メントを再現できるかどうか検証する．結果を図５に示す．風試データを補正して得られた揚力

およびピッチングモーメント（緑線）と，車載走行試験による実測値（赤線）は，概ね良好に一

致している．  

４－２．空気流傾斜角による車載走行試験データの補正 

 逆に車載走行試験による空力データと空気流傾斜角実測値から風試[2]の揚力及びピッチング

モーメントを再現できるかどうか検証する．結果を図６に示す．走行試験データを補正して得ら

れた揚力及びピッチングモーメント（青線）と，風試による実測値（赤線，黄線）は，概ね良好

に一致している． 

以上の二通りのデータ整合性より，車体を避ける空気流による空力特性変化が正しく評価され

たと言える． 

  
図５ CFD解析による空気流傾斜角を用いた風試データの補正 

  
図６ 空気流傾斜角実測値を用いた走行試験データの補正 
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５．地面効果を含んだ全機空力の評価 

地面効果[3]とは，主翼の翼端渦による吹き下ろし流れが地面によって遮られて誘導抗力が減少

することである．また，尾翼位置での吹き下ろしも弱まることから水平尾翼の迎角が増して，全

機ピッチングモーメントが減少する．車載走行試験において空気流は車体を避けるよう曲がるが，

地面効果計測のための縮小機体の取り付け位置において空気流は一様であることが望ましい．

そこで，縮小機体の設置位置を決定するために車体周りの空気流のCFD解析を実施したところ，

流線の傾斜角を1.0 deg以下に抑えるためには車体前方へ2.5 m離せばよいと予測された． 

これを踏まえ機体を地面付近に設置するための地面効果計測用櫓を設計・製作した．アルミ

角棒によって骨組み構造を構成し，前後方向及び横方向の剛性を確保するために各部に斜交い

としてアルミ板を配置している．櫓を車体前面に吸盤によって固定する．スティングは車体前

方の櫓下端の固定ベースに取り付けられ，固定ベースの傾斜角を変えることによってスティン

グのピッチ角を0度，5度，ないしは10度に設定する．ピッチ角による機体高さの増分は，スティ

ングの撓みを無視した推算値としては，ピッチ角5度で34 cm，ピッチ角10度で69 cmである．ま

た，固定ベースの高さを調節して，スティングピッチ角0度の際の地面から機体までの高さを35 
cmに設定する．地面効果計測用櫓および縮小機体を乗用車に設置した様子を図７に示す．  

 地面効果を含んだ全機空力の計測のための車載走行試験は，2019年12月5日～6日に大樹町多目

的航空公園滑走路で実施された．地面効果は揚力の有無によっても変化することから，フラップ

舵角を0度，30度と変えて計測を行った．また，地面効果は離着陸時に想定されることから，脚展

開状態で試験を実施した． 

本試験で計測された抗力係数値と2018年度の車載走行試験（機体を屋根上に設置）及び風試[2]
で取得された抗力係数値を図８に示す．本試験（青線）では脚を展開しているため，機体迎角0 deg

付近では他の試験と比べて抗力が大きくなっているが，機体迎角9 deg付近では小さくなっている．

これは，機体に迎角が付くことで揚力発生に伴って翼端渦が発生するが，地面近くでは翼端渦が

抑制され誘導抗力が低減したものと考えられる．  

また，フラップ操舵による抗力係数の変化について本試験と風試[2]の比較を図９に示す．風試

（破線）では脚を収納しているのに比して本試験（実線）では脚を展開しているため，機体迎角

の小さい場合に風試よりも本試験の抗力が大きくなっている．フラップ操舵による抗力増分，す

なわち赤線と青線の差は，風試に比べて本試験では低減されている．これは，フラップ操舵によ

る翼端渦発生が地面によって抑制され，結果として誘導抗力が低減されたものと考えられる． 

本試験で計測された揚力係数値と2018年度の車載走行試験（機体を屋根上に設置）及び風試[2]

で取得された揚力係数値を図１０に示す．2018年度車載走行試験のデータは，車体を避ける空気

流の傾斜角を用いて補正してある．本試験（青線）と2018年度車載走行試験（緑線）（いずれも

脚展開）を比較すると，迎角1 degから9 degまで概ねよく一致していることから，揚力についての

地面効果は小さいと考えられる． 

 

６．結言 

 車載走行試験で取得した第二世代小型超音速飛行実験機（M2011形状）の空力データの補正方

法の検討，および機体を地面付近に設置した走行試験から，以下のことが分かった． 
1）空気流傾斜角について，CFD解析結果と車載走行試験実測値を比較し，良好な一致を見た． 

2）CFD 解析による空気流傾斜角を用いて風試データを補正したところ，車載走行試験による空
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力データと良好な一致を見た． 

3）さらに，車載走行試験による空力データを空気流傾斜角実測値で補正したところ，風試結果

と良好な一致を見た． 

4）機体が地面付近を飛行する際，地面効果によって誘導抗力が低減される． 

5）機体が地面付近を飛行する際，フラップを降ろすことによる誘導抗力増分が地面効果によっ

て低減される． 

6）地面効果が揚力に与える影響は小さい． 

今後は，地面効果の詳細な特性を定量的に捉えるために，地面からの高さ，機体迎角，操舵量，

等を種々に変えた走行試験を実施する計画である． 

  
図７ 縮小機体及び地面効果計測用櫓を乗用

車に搭載した様子 
図８ 車載走行試験と風試による抗力係数 

 
 

図９ 地面効果車載走行試験と風試における

フラップ操舵による抗力係数の変化 
図１０ 車載走行試験と風試による揚力係数 
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VHF 帯を用いる無人航空機用中距離データ伝送無線システムの通信品質評価

 
○渡辺 拓哉 （航空宇宙総合工学コース 修士１年） 

北沢 祥一 （航空宇宙システム工学ユニット 教授） 

上羽 正純 （航空宇宙システム工学ユニット 教授） 

 

１．はじめに 

本報告は，総務省 SCOPE「広大な農地の短時間観測を可能とする固定翼自律 UAV を用いた映

像伝送技術の研究開発」[1]によるもので，UAV(Unmanned Aerial Vehicle)の位置や姿勢のテレメト

リデータおよび制御コマンドの通信用に開発した 169 MHz 帯の無線機に関するものである．今回

は無線機の通信プロトコルや通信品質の改善と 169 MHz 帯機体搭載用小型アンテナの検討を行っ

た．また改善した無線システムでのシミュレーションによる通信評価をしたので報告する． 

 

２．システム概要 

提案システムの概要を図 1 に示す．固定翼自

律 UAV はカメラや制御機器を搭載し 10 kg 以下

とし，定常速度 25 m/s で飛行を行う． 

この UAV には図 2 に示すように，自律飛行に

関わる慣性航法装置と誘導制御装置，無線シス

テムを搭載しており，5.7 GHz 帯の映像伝送系が

最大伝送速度 10 Mbps で地上へ映像を伝送する．

169 MHz 帯のテレメトリー・コマンド用の制御

通信は自律飛行制御装置と接続され，慣性航法

装置より出力される位置や姿勢のテレメトリ情

報と地上からの制御コマンドの通信を半 2 重通

信で 200 kbps で通信する． 
地上局は 5.7 GHz 帯指向性アンテナを 2 軸雲

台に搭載し，169 MHz 帯のテレメトリ系より得

られる位置情報を元に UAV を追尾する． 

 

３．169 MHz帯無線機 

制御通信用の無線機の外観を図 3 に示す．基板

のサイズは 35 mm×55 mm×11.5 mm，重量は 8.4 

gである．無線 ICにTexas Instruments社のCC1120

を用い，CPU は ST マイクロエレクトロニクス社

の STM32F411CE，その他 GPIO・UART 端子，

SMA コネクタの RF 端子などを備えている．無

線部は最大出力 10 dBm，変調方式は送信波評価用の無変調信号と，通信用に 4 値 GFSK (Gaussian 
Frequency Shift Keying)の変調を用い，伝送速度は 200 kbps である． 

 
図 1 システムイメージ 

 

(a) UAV 側 

 
(b) 地上側 

図 2 無線機のブロック図 
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今年度は，通信品質の向上のため通信手順の改良を行うと共に，5.7 GHz 帯無線機を地上側から

制御するため，パケット構成を変更した．パケット構成は，図 4 に示すように，地上から UAV へ

のアップリンクパケットは制御コマンド用に 10 byte を割り当て，計 15 byte のペイロード長であ

る．UAV から地上局へのダウンリンクパケットは慣性航法装置による位置や速度，姿勢等の情報

に 92 byte，地上からのコマンドに対するレスポンスに 6 byte を割り当て，計 106 byte のペイロー

ド長とした． 

無線モジュールの送信パケット構成や通信手順を変

更したため，占有帯域幅，スプリアス特性等をベクトル

シグナルアナライザ（アンリツ MS2691A）で測定した．

ダウンリンク通信の占有帯域幅測定結果を図 5 に示す．

無人移動体画像伝送システムにおいて 169 MHz 帯の

99 %占有帯域幅は最大 300 kHz と規定されており，測定

の結果本無線システムの占有帯域幅は図中に青線で示

すように 225 kHz と規格内であること，スプリアス発射

に関しても規格を満たすことを確認した． 

 

４．小型アンテナ開発 

本年度は機体搭載用の小型アンテナの開発を行った．昨年度は機体搭載用アンテナとしてダイ

ポールアンテナを検討し，電波暗室において評価を行った．しかし，169 MHz 帯用のダイポール

アンテナは約 87 cm と大きく，機体に装着できる場所が主翼や水平尾翼に限られる．また，ダイ

ポールアンテナを主翼に装着した場合，主翼の素材の影響かアンテナが共振しないことが分かっ

た．そのため，小型アンテナの開発を行い，電波暗室で得た結果から主翼やその他構造物を想定

した電磁界解析モデルを設定し，搭載位置等に関して検討を行う． 

小型アンテナは密巻きヘリカルアンテナとした．密巻きヘリカルアンテナは地板に接するコイ

ル状導体を SMA コネクタの中心導体を引き延ばした内部導体が励振する方式であり，一般的な

ヘリカルアンテナより小型化が可能である．図 6 にアンテナの解析モデルと 3 次元電磁界解析

(ANSYS Academic Research HF)による放射特性の解析結果を示す．本アンテナの放射特性はモノポ

ールアンテナ搭載時と同様の傾向で，最大利得は-5 dBi である．また，図 7 に示すように製作し

たアンテナの反射損失は 169 MHz において-18 dB となり，整合していることを確認した． 

 

図 3 169MHz 帯無線基板の概観 

(a) アップリンクパケット 

(b) ダウンリンクパケット 

図 4 パケット構成 

 
図 5 送信スペクトル波形 
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図 6 密巻きヘリカルアンテナの解析結果 図 7 反射損失 

 

５．通信品質評価 

本システムの通信品質を，同軸接続で評価したパケット誤り率(PER: Packet Error Rate)を用い，

実証実験時の UAV 飛行経路を想定した電波伝搬シミュレーションを基に評価した．PER の評価

系の構成を図 8 に示す．169 MHz 帯無線機の UAV，地上局の両モジュール間に可変減衰器を接続

し，受信電力を変化させ測定した．なお測定はパケットサイズが大きい UAV からのダウンリンク

で，慣性航法装置の出力を模擬したデータを送信し測定を行った．半 2 重通信は通信タイミング

制御が重要である．開発当初はダウンリンクとアップリンクを 1 パケットずつ交互に送受信する

方式であったが，通信の衝突等により受信電力-92 dBm において PER10-3 以下とした目標性能を達

成しなかった．そのため，通信タイミングを地上局は UAV へアップリンクを 5 パケット連番付き

で送信し受信待ちへと移行する．UAV 側は受信したパケットの番号を元に送信タイミングを生成

し，地上局へ向けダウンリンクを同様に 5 パケット送信する方式に変更した．PER の測定結果を

図 9 に示す．受信電力-92 dBm で PER10-3 以下であり，目標性能の達成を確認した． 

 

図 8 PER 測定系 図 9 PER 測定結果 

 

次に実証実験を想定した飛行経路における電波伝搬特性を検討する．UAV は 500 m×500 m の

範囲を高度 100 m で旋回を繰り返し飛行するため，この飛行経路を簡略化し検討に用いた．電波

伝搬モデルは直接波と大地の反射波を考慮する 2 波モデルを用い，反射面の電気定数は農地を想

定し ITU-R Rec.527-3 より Medium dry ground の値，誘電率 15，導電率を 0.005 S/m とした．アン

テナは地上局にダイポールアンテナを垂直偏波，水平偏波でそれぞれ用い，機体搭載アンテナは

図 6 に示した機体搭載時の密巻きヘリカルアンテナを垂直偏波，水平偏波は昨年度検討した水平

尾翼に取り付けた場合の放射特性を用いた．これらのアンテナ放射特性から，UAV-地上局間の仰

角及び水平角に対応するアンテナ利得を与え受信電力の算出を行う．水平偏波時は UAV の直進方

向をアンテナの最大利得とし，地上局は飛行エリアから 350 m離れた地点の高さ 5 mに設置した． 
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結果を図 11 に示す．水平偏波の場合は旋回時を除く直進時の受信電力の最低値は-85 dBm であ

り，PER 10-3 以下となる受信電力が-93 dB であることを考慮すると約 8 dB のマージンを確保して

いる．旋回の一部区間でダイポールアンテナのヌル点となるため受信電力が低下し，通信が途絶

する区間があるものの UAV の飛行速度と途絶区間の距離を考慮すると影響は小さいと判断した．

定常飛行区間において受信電力が最小となる位置においても PER 特性が 10-3となる受信電力に比

べ 8 dB のマージンが確保できることを確認した．

次に垂直偏波は，大地の反射率特性が水平偏波と異

なることから全体の受信電力変動は少なく，加え

て，アンテナの水平面での放射特性はおおよそ一定

であるため受信電力の概ね-71 dBm であり，PER 特

性が 10-3 となる受信電力に比べ，22 dB のマージン

を確保できる見込みを得た． 

 

まとめ 

169 MHz 帯無線システムに関して，昨年度のダイポールアンテナに加え，機体搭載用アンテナ

として密巻きヘリカルアンテナを検討した．また，これらアンテナの電磁界解析により得た放射

特性を用いた 2 波モデルによる受信電力推定を行い無線機の PER 特性との比較を行った．結果よ

り，水平・垂直偏波ともに想定する条件で十分なマージンを確保できることが分かった． 
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a 水平偏波時                     b 垂直偏波時 

図 11 受信電力の推定結果 

図 10 2 波モデル 
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無人航空機向け高性能着陸制御技術の検討 

 

上羽 正純（航空宇宙システム工学ユニット 教授） 

○植村 拓也（航空宇宙総合工学コース 博士前期 2 年） 

 

１．はじめに 

室蘭工業大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

基盤技術の研究が行われており，そのテストベットとして小型無人超音速実験機の開発が進めら

れている．  

固定翼 UAV の目視外飛行を含めた広い利用のためには，緊急時の帰還後に任意の高度から着陸

を開始できることが望ましく，そのためには大きなグライドスロープ角での着陸が可能なことが

必要となる．しかしながら，通常2.5~3 ° であるグライドスロープ角を大きくした着陸ではフレア

制御開始時の速度は上昇し，接地時降下率も上昇することとなる．これを解決するため，本検討

では迎角制御をインナーループに持つ降下率制御を提案する． 
本降下率制御を用いて電動ラジコン機を対象にグライドスロープ角 25 °でシミュレーション

を行ったところ，速度は上昇することなく着陸進入できていることを確認したため，その結果を

報告する． 

 

２．対象とする着陸経路 

 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．本検討では，通常2.5~3 ° であるグライドスロープ角𝜃𝜃𝐺𝐺 を
25 ° と大きくした着陸経路を対象とする．この場合，これまでに採用してきたグライドスロープ

制御（グライドスロープラインとの高度差からピッチ指令角を生成する制御方式）ではフレア制

御開始時の速度は大きくなり，接地時降下率も上昇する[1]．これを防ぐためには着陸進入中の速

度を極力一定に保つような制御系を新しく考案する必要がある． 

 

 

３．提案する降下率制御系 

 速度𝑉𝑉 のみが変化する経路角𝛾𝛾 一定の鉛直面内の非定常降下について考える．推力を𝑇𝑇 ，抗力を

𝐷𝐷 ，重量を𝑊𝑊 ，揚力を𝐿𝐿 とすると運動方程式は 

�
𝑊𝑊
𝑔𝑔
� �
𝑑𝑑𝑉𝑉
𝑑𝑑𝑑𝑑
� = 𝑇𝑇 − 𝐷𝐷 −𝑊𝑊sin 𝛾𝛾、𝐿𝐿 = 𝑊𝑊cos 𝛾𝛾 （1） 

図 1 着陸経路 
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となる．(3.1) 式より，𝑑𝑑𝑉𝑉 𝑑𝑑𝑑𝑑 > 0⁄  となる条件を求める．いま，𝛾𝛾 = −𝜃𝜃𝐺𝐺 であることより， 

tan 𝜃𝜃𝐺𝐺 >
𝐶𝐶𝐷𝐷(𝛼𝛼) − 𝐶𝐶𝑇𝑇
𝐶𝐶𝐿𝐿(𝛼𝛼)

 (2) 

が得られる．ここで，𝐶𝐶𝐿𝐿 は揚力係数，𝐶𝐶𝐷𝐷 は抗力係数，𝐶𝐶𝑇𝑇 は推力係数である．(3.2)式に着目する

と，速度を低減するためには迎角𝛼𝛼 の操作が重要であることがわかる．また，𝑉𝑉 の下方向成分で

ある降下率ℎ̇ と𝛼𝛼 との間には，ピッチ角を𝜃𝜃 として 

ℎ̇ ≈ 𝑉𝑉sin 𝛾𝛾 ≈ 𝑉𝑉(𝜃𝜃 − 𝛼𝛼) (3) 

の関係がある．これにより，降下率の指令信号ℎ̇𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟 とℎ̇ との誤差信号から𝛼𝛼 の指令信号を生成す

ることが考えられる．着陸は揚力と重量が釣り合っているときの速度𝑉𝑉0 で開始し，着陸進入中は

極力𝑉𝑉0 を保持したまま 𝜃𝜃𝐺𝐺 一定の降下を実行するため，ℎ̇𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟 は次式となる． 

ℎ̇𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟 = −𝑉𝑉0sin 𝜃𝜃𝐺𝐺 (4) 

降下率制御系のブロック図を図 2 に示す． 
本降下率制御は迎角制御をインナーループに持ち，(4)式により生成されるℎ̇𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟と現在の降下率の

差分から𝛼𝛼 の指令信号を生成する．なお，制御器には PID 要素と位相進み補償器を採用した． 

 
図 2 提案する降下率制御系ブロック図 

 

４．シミュレーション 

４－１．制御対象機体 

制御対象は図 3 に示す京商カルマート𝛼𝛼40 に誘導制御回路および INS/GPS複合航法装置を搭載

した電動ラジコン機とする． 表 1 に当機の主要諸元を示す． 

 

   

     図 3 電動ラジコン機 

 

 

 

表 1 電動ラジコン機の諸元 

質量 3.03 kg 

翼幅 1.58 m 

翼面積 0.4266 m2 

重心位置 30~33 % M. A. C. 

静止推力 15 N (実験結果より推定) 

最低飛行速度 15 m/s (実験結果より推定) 
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４－２．シミュレーション条件 

 着陸は高度 60 m，速度 20 m/s で開始し，𝜃𝜃𝐺𝐺 = 25 °の着陸進入を提案する降下率制御によって行

う．また，着陸進入時には 𝛿𝛿𝛿𝛿 = −45 ° (舵面 45 °上げ)のフラップ操舵をおこなう．高度 11 m に

達するとフレア制御（ピッチ角制御による降下率制御）に移行し，その後機体は接地する．接地

時の高度は 0.2 m とし，この高度に到達した時点でシミュレーションは終了とする．なお，フレ

ア制御開始時の速度および接地時降下率については表 2 に示す要求性能を定め，評価することに

より提案する降下率制御の有用性を確認する． 

 

 

 

 

４－３．シミュレーション結果 

得られた高度，降下率，速度，ピッチ角速度の時間履歴を図 4 に示す．0 s から 6.8 s までは着

陸進入を，6.8 s から 10.2 s まではフレア制御を実行し，10.2 s で接地している．フレア制御開始時

速度は 20.9 m/s であり，図 4 (c)より速度をほぼ一定に維持した降下ができている．また，図 4 (b) 
より着陸進入時のℎ̇ はℎ̇𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟 に追従できている．一方で接地時降下率は 3.8 m/s と大きくなった．

これは着陸進入時のピッチ角速度が大きいためであり，この状態からフレア制御（ピッチ角制御

により機能する降下率制御）へと移行した場合はフレア制御の収束に必要な時間も長くなってい

る．実際に図 4 (b) では，フレア制御時の ℎ̇𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟 に対してℎ̇ が収束していない状態で接地している

ことが分かる．これを改善するためには降下率制御を再設計し，ピッチ角速度が安定した状態で

フレア制御に移行させる必要がある． 

  

(a) 高度                  (b) 降下率 

  
(c) 速度                 (d) ピッチ角速度 

図 4 着陸シミュレーション結果 

表 2 要求性能 

フレア制御開始時の速度 18~21 m/s 

接地時降下率 ≤ 1.5 m/s 
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５．まとめ 

 グライドスロープ角を 25 °と大きくした着陸進入に対して提案する降下率制御を適用し，電

動ラジコン機を対象に着陸シミュレーションを実施した結果，速度が上昇することなく着陸進入

できることを確認した． 
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メアンダー状経路追従飛行制御技術の検討と飛行実証

 
上羽 正純（航空宇宙システム工学ユニット 教授） 

○植村 拓也（航空宇宙総合工学コース 博士前期 2 年）  

 

１．はじめに 

近年，UAV(Unmanned Aerial Vehicle)を用いたミッションに関する研究が盛んに行われている．

固定翼 UAV の目視外飛行を前提とした広い利用のためには，ミッションにより要求される，あ

らかじめ設定した複数の Waypoint からなる経路に沿って飛行するための誘導制御技術が重要で

ある． 

本検討では円弧と直線から構成される矩形状の経路（メアンダー状経路）の飛行を対象とす

る．メアンダーとは蛇行という意味である．想定するミッションは固定翼 UAV を用いた広大な

農地の短時間観測[1]であり，今回検討する飛行経路はこのミッションで規定されており，こ

れを誘導制御系により実現する．経路は高度を含めて精度よく飛行することが必要で，かつ，

経路を規定する Waypoint を確実に通過しつつ，直線部分では，直線に沿って飛行する制御系が

必要となる．旋回開始を規定する Waypoint では，直線部分飛行終了後の位置制御誤差が，旋回

終了を規定する Waypoint では，旋回制御による位置誤差が影響してくる．ここでは当該経路を

精度よく飛行する制御系を設計し，エンジンラジコン機による飛行実証を行った結果を報告す

る． 

 

２．メアンダー状経路の設計方針 

 メアンダー状飛行は，まず，始点と終点の 2 箇所及び直線と半円弧との接続部 4 箇所の計 6 箇

所のウェイポイントを設定し，直線及び旋回で構成される経路によって 6 つのウェイポイント近

傍を順に通過させることとする．自動飛行開始後直ちに 1 つ目のウェイポイント（WP 1 とす

る．）と WP 2 とを結ぶ直線に対する横方向位置 y（機体現在位置から直線に降ろした垂線の距

離）が計算される．この距離を 0 とするような横・方向系制御を実行することにより直線経路か

らのずれを小さくする．WP 2 近傍を通過後はロール角固定・高度，対気速度一定の水平旋回に

より半円弧経路を達成し，WP 3 近傍を通過させる．以降同様に WP 3，4 及び 5，6 の直線区間に

対しては横・方向系制御を，WP 4，5 の半円弧経路に対しては水平旋回を実行する．最後に WP 

6 近傍を通過するとメアンダー状飛行は終了とみなし，手動に切り替える．なお，本検討では実

験の容易性を勘案して，暫定的に目標対気速度は 20 m/s，目標高度は 100 m，旋回のためのロー

ル角は 30 °とした．これにより，旋回半径は 70 m 程度を想定する． 
 

３．メアンダー状経路の設定 

 設計方針に基づき設定したメアンダー状経路を図 1 に，飛行フェーズの内容を表 1 に示す．直

線の間隔はロール角 30 °・速度 20 m/s の水平旋回半径を考慮し 140 m とした．また，直線の

長手方向の距離は操縦者からの機体視認性を考慮し 500 m とした．なお，WP の設定には 2 つの

右手系 𝑋𝑋rwy𝑌𝑌rwy と 𝑋𝑋wp3𝑌𝑌wp3 を用意した．これにより横・方向系制御に必要な直線に対する横

方向位置の正負を統一することができる． 
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図 1 設定したメアンダー状経路 

 

表 1 飛行フェーズの内容 

 
 

４．実証実験 

４－１．使用機体 

実験用機体は図 2 に示すエンジンラジコン機を使用する．エンジンラジコン機は京商製カルマ

ートα60スポーツ GP に誘導制御回路・センサ等を搭載し，自律飛行ができるように改造を施し

た機体である．カルマートα60スポーツ GP は低翼式で翼幅 1.78 m の主翼を持ち，3 舵面と 4 ス

トロークエンジンを有する．飛行可能時間がおよそ 8 分と長いことが最大の特徴である．舵面駆

動用アクチュエータはラジコン用サーボモータ，推進器は 4 ストロークエンジンとエンジン機用

プロペラの組み合わせである．降着装置は前輪式であり，ステアリング機構を有する．当機の主

要諸元を表 2 に示す． 

フェーズ番号 飛行モード 内容 

01 水平飛行 
対気速度 20 m/s 一定，高度 100 m 一定， 

WP1, 2 を通る直線経路を追従する横・方向系制御を実行． 

02 水平旋回 対気速度 20 m/s 一定，高度 100 m 一定，ロール角 30 °一定． 

03 水平飛行 
対気速度 20 m/s 一定，高度 100 m 一定， 

WP3, 4 を通る直線経路を追従する横・方向系制御を実行． 

04 水平旋回 対気速度 20 m/s 一定，高度 100 m 一定，ロール角 30 °一定． 

05 水平飛行 
対気速度 20 m/s 一定，高度 100 m 一定， 

WP5, 6 を通る直線経路を追従する横・方向系制御を実行． 
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図 2 エンジンラジコン機 
 

４－２．実験結果 

本メアンダー状飛行の技術的確立のため，エンジンラジコン機を実機として飛行検証を行っ

た． 

飛行検証により得られた飛行軌跡を図 3 に示す．  

 

図 3 飛行軌跡 

  

図 3 より直線経路に対してはよく追従できていることがわかる．本検討では直線同士の間隔は

140 m とした．これはロール角 30 °固定，対気速度 20 m/s の水平旋回時の旋回半径を考慮し

たことに因る．しかしながら，実験では水平旋回中のロール角指令値はフェーズ 02 では

40 °，04 では-35 °を採用することにより WP 3 及び WP 5 近傍通過の達成を試みた．結果は，

フェーズ 02 では WP 3 近傍は通過できており，04 では WP 5 の内側を旋回していた．  

 

５．まとめ 

直線及び半円弧から成るメアンダー状経路を追従する誘導制御系を検討し，エンジンラジコン

機による実証実験を行った．結果は，半円弧経路追従は WP から逸脱している箇所があった．一

方，直線経路追従は十分な位置精度を確保できていることを確認した．今後は旋回時の位置制御

を考案，取り入れることによる全てのウェイポイント近傍通過を第一目標とする． 

 

表 2 エンジンラジコン機の諸元 

質量 5.05 kg 

翼幅 1.78 m 

翼面積 0.606 m2 

重心位置 30~33% M. A. C. 

静止推力 45 N (実験結果より推定) 
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緊急時帰還経路の高精度位置追従飛行制御技術の検討と飛行実証

 
上羽 正純（航空宇宙システム工学ユニット 教授） 

○植村 拓也（航空宇宙総合工学コース 博士前期 2 年）

 

１．はじめに 

近年，UAV(Unmanned Aerial Vehicle)を用いたミッションに関する研究が盛んに行われている．

固定翼 UAV の目視外飛行を前提とした広い利用のため，飛行中にミッション機器もしくは機体に

不測の事態が発生した場合は帰還経路を生成，さらには生成経路を追従し迅速に帰還する必要が

ある． 

緊急時は短時間で指定した位置に帰還することが重要となるため，時間最短の最適問題として

経路を生成すればよく，これまでにそういった報告もなされている[1]．しかしながら，最適問題

を機上でリアルタイム計算により解くことは，繰り返し計算が多いため実装には不向きである．

実際に緊急時の帰還が必要となる場面の多くは目視外領域である遠方を飛行しているときであり，

この場合帰還経路の大半は直線になる．よって，時間最小経路との経路長の差はある程度無視で

きるとして，円弧と直線で近似した帰還経路を生成し，追従させることを考えてきた． 

これまで帰還経路追従手法は円弧・直線経路を実現するような水平旋回・水平飛行のためのロ

ール角及び速度を指定するのみで，生成経路に対する位置指定は行っていなかった．これにより，

各種誤差によっては，指定した位置に帰還することができなかった．本検討ではこれを解決する

ため，生成した直線経路に対するずれを小さくする横・方向位置制御系を組み込み，指定した位

置へ帰還できることを飛行実証により確認した．本稿ではその結果を報告する． 

 

２．緊急時帰還経路の設計方針 

 緊急時の帰還は，まず，水平飛行によりあらかじめ決められた対気速度及び高度を確保したの

ち，旋回及び直線で構成される経路によってあらかじめ決めた場所の上空に戻すこととする．旋

回開始後，直ちに通過すべき 2 つの Way point の位置座標，旋回の方位角，2 つの Way point によ

って結ばれる直線が計算され，最初の旋回では計算された方位角を旋回，最初の Way point で直線

飛行に入り，直線飛行にて次の Way point 通過後，再び旋回飛行に入り，目標地点の上空に到達す

る．旋回飛行においては，目標とする方位角のみを実現し，直線飛行においては，横・方向位置

制御系を用いて直線からのずれを小さくする．なお，本検討では実験の容易性を勘案して，暫定

的に目標対気速度は 20 m/s，目標高度は 60 m，旋回のためのロール角は 30 °とした．これによ

り，旋回半径 R は 70 m 程度を想定する． 
 

３．緊急時帰還経路の設定 

 設定した帰還経路を図 1 に，経路を構成するフライトフェーズの内容を表 1 に示す． 

本研究において帰還経路は直線と円弧のみで構成する．この場合，飛行運動として直線は水平飛

行，円弧は水平旋回にて実現する．座標原点は O に向けて帰還することを想定する． 

75



 

図 1 設定した帰還経路 

 

表 1 飛行フェーズの内容 

 

 

 
 

 

 

 

 

 

４．帰還経路生成アルゴリズム 

フローチャートを図 2 に示す． 

 

 
 

図 2 フローチャート 
 

フェーズ No. 飛行モード 内容 

01 水平飛行 対気速度 20 m/s 一定，高度 60 m 一定，ロール角 0 °一定 

02 水平旋回 対気速度 20 m/s 一定，高度 60 m 一定，ロール角 30 °一定 

03 水平飛行 
対気速度 20 m/s 一定，高度 60 m 一定， 

2 点 B, D を通る直線経路を追従する横・方向系制御を実行 

04 水平旋回 対気速度 20 m/s 一定，高度 60 m 一定，ロール角 30 °一定 

05 水平飛行 対気速度 20 m/s 一定，高度 60 m 一定，ロール角 0 °一定 
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自動飛行が開始すると，フェーズ 01 が実行される．01 は水平飛行である．速度制御により対

気速度 V は 20 m/s 一定に，高度 h は 60 m 一定となるように制御がはたらく．これら速度並びに

高度の制御は自動飛行終了まで継続される．V が 18 m/s を超えると，02 の水平旋回へ移行する．

このとき，02 に移行した時刻における位置 A 及び方位角𝜓𝜓0 を取得することにより，目標とする

方位 𝜓𝜓𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟 が計算される．現在方位𝜓𝜓𝑏𝑏 が 𝜓𝜓𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟 ± 3 ° の範囲に収まるとフェーズは 03 へ移行する．

03 は 2 点 B, D を通る直線経路を追従する制御による水平飛行である．𝜓𝜓0, 𝜓𝜓𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟, 位置 A の情報に

より位置 B を原点，𝑥𝑥𝐵𝐵 軸を 03 直線方向にとる右手系が生成される．この右手系の𝑥𝑥𝐵𝐵 軸上を飛

行させることにより直線経路追従を実現する．直線𝑙𝑙04 を通過するとフェーズは 04 へ移行する．

04 はロール角 30 °一定の水平旋回である．機体位置の X 成分である𝑥𝑥𝑏𝑏 が座標系 Y 軸を超える，

即ち𝑥𝑥𝑏𝑏 > 0 を満たすとフェーズは 05 へ移行する．05 への移行確認後，自動飛行は終了し，手動

操縦に切り替える． 

 

５．実証実験 

本帰還アルゴリズムの技術的確立のため，図 3 に示す電動ラジコン機（京商カルマート α40）
を実機として飛行検証を行った．表 2 は当機の主要諸元である．自動飛行開始地点は図 1 に示す

ように XY 座標系における第一象限とする．座標系原点 O に向けて帰還することを想定し，フェ

ーズ 05 に移行した時点における Y 方向の位置偏差を評価することにより本検討の有用性を確認

する． 

飛行検証により得られた飛行軌跡を図 4 に，ロール角，横方向位置，ピッチ角，対気速度，気

圧高度，方位角の時間履歴を図 5 に示す． 
 

 

  

    図 3 電動ラジコン機 

表 2 電動ラジコン機の諸元 

質量 3.03 kg 

翼幅 1.58 m 

翼面積 0.4266 m2 

重心位置 30~33 % M. A. C. 

静止推力 15 N (実験結果より推定) 

最低飛行速度 15 m/s (実験結果より推定) 
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図 4 飛行軌跡 

 

６．まとめ 

横・方向系制御を取り入れることにより XY 座標系原点近傍の上空に帰還することが可能にな

った． 

図 4 より旋回時の実経路は理想経路に対して大きく膨らんでおり，本来通過すべき Waypoint の

𝐵𝐵ideal から大きく逸脱した飛行軌跡となっている．これ以上逸脱してしまうとフェーズ 03 の横・

方向位置制御の収束が間に合わなくなる可能性があり，原点近傍に帰還することが難しくなって

しまう．よって，今後は𝐵𝐵ideal 近傍の通過を実現する旋回時の位置制御を考案する必要がある． 

  

(a) ロール角の時間履歴      (b) 点 B, D を結ぶ直線に対する横方向位置 

   

(c) ピッチ角の時間履歴            (d) 対気速度の時間履歴 
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(e) 気圧高度の時間履歴             (f) 方位角の時間履歴 

図 5 飛行データの時間履歴 
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無人航空機向け最大上昇率経路の検討 

 

上羽 正純（航空宇宙システム工学ユニット 教授） 

○目谷 葵葉（航空宇宙総合工学コース 博士前期 2 年） 

 

１．研究の背景と目的 

  本学の航空宇宙機システム研究センターでは離陸から超音速飛行を経て着陸までを完全自律で

行う小型無人超音速実験機をテストベッドとした基盤技術の研究開発が進められている. これま

での離陸制御の研究[1]では有人機の離陸を参考に離陸プロファイルを 3 つに分け，それぞれにつ

いて誘導制御系を構成し, 電動ラジコン機を用いた実証実験に成功している. しかし, 超音速機

と電動ラジコン機では大きな差異があるので既存の成果をそのまま適用するには不十分である.  

電動ラジコン機を用いた離陸の上昇フェーズでは，機首上げにより機体が滑走路から離れた時

点から所定の高度に到達するまでスロットルを一定のつり合い状態で速度，姿勢角，位置につい

て目標を決め， 制御している．目標速度は推力一定の釣り合い状態でエレベーターによるピッチ

角制御で行われている． 一般の旅客機などの有人機は耐空性審査要領で定められた所定の上昇率

[2]で上昇しており，この上昇率は運行上の安全性や搭乗員の身体的な負荷を考慮した値であるの

で，有人機と異なり制約が少ない無人航空機の離陸にあたっては評価基準も決定されていない．

そのため本研究では，離陸上昇時の評価基準として最大上昇率での飛行とし，電動ラジコン機を

対象に解析的に導出・飛行検証することを目的とする． 

 

２．最適化問題による上昇経路の算出 

  航空機の最適上昇経路問題は，スペースプレーンの軌道投入問題[3]や超音速機の目標高度 / 目

標速度到達までの上昇経路[4]を対象としている．しかしながら本研究では無人航空機が所定の離

陸安全高度まで最大上昇率で上昇する経路の導出が目的であるため，航空機の運動は大きく変化

しないことが想定される．したがって，航空機の上昇時の運動を定常飛行状態として定式化を行

い，上昇率が最大となる上昇経路を最適化問題として解く．  
２－１．上昇経路の適用区間 

 離陸では離陸を図 1 に示すように 3 つのフェーズに分けてそれぞれについて制御系を構成して

いる． まず静止状態から滑走を始め機首上げ速度まで加速する地上滑走フェーズ，次に機首上げ

にて姿勢を維持したまま離陸安全速度ま

で加速する機首上げフェーズ，最後に離

陸安全速度を保ちながら地上高 400[ft]ま
で上昇する離陸上昇フェーズである．こ

のうち離陸上昇フェーズにおいて上昇率

最大となる経路を検討する．                         

図 1 離陸プロファイル 

２－２．離陸上昇時の機体の運動の定式化 

 離陸上昇中は一般に主翼は水平に保ち，方位角も概ね滑走路に並行であるので，離陸上昇中の

航空機の運動は x，z 軸の並進運動と y 軸まわりの回転運動のみのかつ，つり合い状態にある定常
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運動として扱う． Fig.2 に基づき，進行方向と進

行方向に垂直な方向のつり合い状態を考えると，

それぞれ (1)，(2)のようになる． 

機体重心の速度方向のつり合い： 

𝑓𝑓𝐻𝐻(V,α, γ) = T cos(𝛼𝛼 + 𝜀𝜀)− 𝐷𝐷 −𝑊𝑊 sin 𝛾𝛾 = 0  (1) 
機体重心の速度に垂直な方向のつり合い： 

𝑓𝑓𝑉𝑉(V,α, γ) = T sin(𝛼𝛼 + 𝜀𝜀) + 𝐿𝐿 −𝑊𝑊 cos 𝛾𝛾 = 0  (2)  
 
※ここでL, D, W,α , γ,θ, εはそれぞれ揚力，抗力，重量，迎角，経路角， 

ピッチ角及びエンジンの取り付け角である．また，揚力，抗力，推力は迎角と飛行速度の関数と

した.  

𝐿𝐿 = 𝐿𝐿(𝑉𝑉,𝛼𝛼) (3), 𝐷𝐷 = 𝐷𝐷(𝑉𝑉,𝛼𝛼) (4), T = T(V) (5) 
 

２－３．電動ラジコン機の推力の近似法 

 プロペラ式の推進器の推力近似法は様々な文献で示されている．しかし，本研究で使用する実

験機のプロペラは固定ピッチで離陸中は回転数も一定を維持するため，対気速度の増大，すなわ

ちプロペラへの大気の流入速度の増大により，発生する推力は減少する．よって本研究では対象

とする飛行状態に適した推力近似を行うべく，以下のように定式化した． 

𝑇𝑇 = 𝑇𝑇(𝑉𝑉) = 𝐴𝐴 − 𝐵𝐵𝑉𝑉 (6) 

 (6)式の A，B は推進器によって決定される任意の係数であり，本研究では過去に同一機体を用い

た実験で得られたデータから推算し，A = 27.1422，B = 0.4586 とした.  

２－４．最適化問題による解法 

 変分法による最適化問題を用いて上昇率が最大となる経路を求める．このため，評価関数をL =
 V sin𝛾𝛾とし，前節で定義したつり合い式(1)，(2)を制約条件にハミルトニアンHを以下のように定

義する． 

H = V sin𝛾𝛾 + 𝜆𝜆1{𝑇𝑇 cos(𝛼𝛼 + 𝜀𝜀)− 𝐷𝐷 −𝑊𝑊 sin 𝛾𝛾} + 𝜆𝜆2{𝑇𝑇 𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠(𝛼𝛼 + 𝜀𝜀) + 𝐿𝐿 −𝑊𝑊 cos𝛾𝛾} (7) 
 

このハミルトニアンが最適解をもつための条件は以下である． 

𝜕𝜕𝐻𝐻
𝜕𝜕𝛼𝛼

= 𝜆𝜆1 �−𝑇𝑇 sin(𝛼𝛼 + 𝜀𝜀)−
𝜕𝜕𝐷𝐷
𝜕𝜕𝛼𝛼�

+ 𝜆𝜆2 �𝑇𝑇 cos(𝛼𝛼 + 𝜀𝜀) +
𝜕𝜕𝐿𝐿
𝜕𝜕𝛼𝛼�

= 0 (8) 

𝜕𝜕𝐻𝐻
𝜕𝜕𝛾𝛾

= 𝑉𝑉 cos𝛾𝛾 − 𝜆𝜆1𝑚𝑚𝑚𝑚 cos𝛾𝛾 + 𝜆𝜆2𝑚𝑚𝑚𝑚 sin𝛾𝛾 = 0  (9) 

𝜕𝜕𝐻𝐻
𝜕𝜕𝑉𝑉

= sin𝛾𝛾 + 𝜆𝜆1 �
𝜕𝜕𝑇𝑇
𝜕𝜕𝑉𝑉

cos(𝛼𝛼 + 𝜀𝜀)−
𝜕𝜕𝐷𝐷
𝜕𝜕𝑉𝑉�

+ 𝜆𝜆2 �
𝜕𝜕𝑇𝑇
𝜕𝜕𝑉𝑉

sin(𝛼𝛼 + 𝜀𝜀) +
𝜕𝜕𝐿𝐿
𝜕𝜕𝑉𝑉�

= 0  (10) 

∂H
∂𝜆𝜆1

 =  Tcos(𝛼𝛼 + 𝜀𝜀) − 𝐷𝐷 −𝑊𝑊 sin𝛾𝛾 = 0 (11) 

∂H
∂𝜆𝜆2

 =   T sin(𝛼𝛼 + 𝜀𝜀) + 𝐿𝐿 −𝑊𝑊 cos𝛾𝛾 = 0 (12) 

 

図 2 機体に作用する力 
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これら 5 つの式からなる非線形連立方程式を数値計算により解き，同時に上昇率が最大となる

迎角， 経路角，飛行速度の条件を求める． 
 

３．最適化問題の数値計算 

 数値計算ソフト MATLAB を用いて(8)式～(12)式からなる非線形連立方程式を求解し，電動ラジ

コン機について離陸上昇時の最適な迎角，経路角，飛行速度を求めた．パラメータを表 1，結果

を表 2 に示す． 

 
 

 
 

 
 

 

４．電動ラジコン機による実証実験 

 最適化問題によって得られた結果の妥当性を検証するために，ラジコン機に誘導制御回路およ

び INS/GPS 複合航法装置を搭載した実験機による飛行検証を実施した．現状では迎角と経路角を

それぞれ独立に制御することは困難であるので，飛行検証の際はそれぞれの値の和をとり，ピッ

チ角として目標値を定めた． 

 

 

 

 

(a) 高度 
(b) 飛行速度 

表 1 電動ラジコン機のパラメータ 

表 2 数値計算による最適解 

表 3 実験時の飛行速度及びピッチ
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実験にあたり，ピッチ角を大きくすることによって重力の飛行方向への影響が大きくなり，有

効推力が小さくなることを懸念した．そのため，まずは，ピッチ角 10 deg.により上昇させ（CASE 
1），次に最適解で求めた 32.5 deg.で上昇させることとした（CASE 2）．両 CASE の目標値を表 3

に示す． 

CASE 1 の実験結果を図 3 に示す．機体は安定的に上昇し，飛行速度およびピッチ角はコマンド

に追従していることが確認できた．離陸から所定高度到達までの上昇率は 4.86 m/s であった． 

 次に CASE 2 の実験結果を図 4 に示す．目標値に対するピッチ角の追従性は良好だが，飛行速

度は追従することができなかった．飛行速度プロファイルよりは速度が低下しており，搭載して

いる推進器の推力不足がその原因であると推定した．本 CASE での上昇率は 5.3 m/s であった． 

(c) ピッチ角 (d) 高度・開始地点からの縦方向距離 

図 3 CASE 1 の実験結果 

(a) 高度 (b) 飛行速度 

 (c) ピッチ角  (d) 高度・開始地点からの縦方向距離 

図 4 CASE 2 の実験結果 
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５．まとめ 

無人航空機の離陸上昇を上昇率最大化の最適化問題として扱い，飛行実験による検証を試みた．

実験により最適化問題によって得られた最大上昇率となる飛行速度・迎角・経路角の実現は推力

不足等の要因で確認することができなかった．今後は所望の飛行速度で所望の推力が発生できる

よう同程度の重量でより高い推力を発生するモーターを使用して実験を実施し，上昇率最大経路

の検証を行っていく． 

 

参考文献 

[1] 高橋，上羽，小型無人超音速機向け離陸制御系の飛行検証，第 54回飛行機シンポジウム 
2016-10-25 
[2] 中村寛治, 「旅客機を飛ばす話 第 8 回」,航空情報 
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3 分の１オオワシ 2 号機用誘導制御系の性能評価シミュレーション 

 

上羽 正純（航空宇宙システム工学ユニット 教授） 

○島田 奨（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，高高度の大気中を高速で飛行するための基盤技術

の検証のためのフライングテストヘッドとして小型無人航空機オオワシ 2 号機の開発を進めてい

る[1]．その基盤技術の一つである誘導制御技術として，オオワシ 2 号機の前段階の，1/3 オオワ

シ 2 号機の誘導制御系について，これまで電動模型飛行機で飛行モードごとに実現してきた完全

自律飛行のための誘導制御系構成[2,3,4]に基づいて，制御制御設計を行い，数値計算ソフト Matlab

を用いたシミュレーションによって，飛行性能を確認してきた．ここではその評価結果を報告す

る． 

 

２．各種条件 

２－１．想定機体 

 フライングテストベッドとして想定しているオオワシ 2 号機は不安定な機体であるが，その前段

階として本研究では，1/3 スケールで，安定な機体としての 1/3 オオワシ 2 号機を想定機体とする．

1/3 オオワシ 2 号機の空力微係数はオオワシ 2 号機の風洞試験データをもとに推算し，質量，翼幅

などは 1/3 オオワシ 2 号機の図面から算出したパラメータを用いる．空力微係数を除く各パラメ

ータを表 1 に示す． 

 

表 1 1/3 スケールオオワシ 2 号機の諸元 

質量 [kg] 𝑚𝑚 5 翼幅 [m] 𝑏𝑏 0.8045 

慣性能率 [kg m2] 
𝐼𝐼𝑥𝑥𝑥𝑥 0.04311005 翼面積 [m2] 𝑆𝑆 0.23887142 
𝐼𝐼𝑦𝑦𝑦𝑦 0.54392309 空力平均翼弦長 [m] 𝑐𝑐̅ 0.39781410 

𝐼𝐼𝑧𝑧𝑧𝑧 0.79050846 効率係数[−] 𝑒𝑒 0.85 
慣性乗積 [kg m2] 𝐼𝐼𝑥𝑥𝑧𝑧 0.01157975 アスペクト比[−] 𝐴𝐴𝐴𝐴 2.712 

重心から脚までの距離 

[m] 

𝑙𝑙𝑓𝑓 0.5768 
コーナリングパワー 

𝑐𝑐0 21.675 

𝑙𝑙𝑟𝑟 0.0505 𝑐𝑐1 -0.001432 

アクチュエータと舵角

とのリンク比 

𝜅𝜅𝑎𝑎 1 サーボの時定数 𝜏𝜏𝑠𝑠𝑠𝑠𝑟𝑟𝑠𝑠𝑠𝑠 1/24 

𝜅𝜅𝑠𝑠 -1 推進器の時定数 𝜏𝜏𝑡𝑡ℎ 1 

𝜅𝜅𝑟𝑟 -1 最大推力 [N] 𝑇𝑇𝑚𝑚𝑎𝑎𝑥𝑥 22 

𝜅𝜅𝑠𝑠 1    

 

２－２．飛行条件 

 迎角が 2.3 度の状態である時の速度を水平飛行速度として設定し，旋回時は迎角が 2.3 度の状態

のときにロール角が 30 度であるときの旋回半径を目標値とし，そのロール角時のつり合い速度を

旋回時の速度とした．離陸時、着陸時の各種飛行速度は，本来なら失速速度を基準に算出される
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[5]が，航空機では誘導抗力と寄生抗力の釣り合う飛行速度より遅いとピッチの制御が困難になる

[6]．1/3 オオワシ 2 号機では，失速速度がより低速であったことから，釣り合う速度を基準とし

て，機首上げ速度，離陸安全速度，着陸速度を設定した．表 2 に設定した各種飛行条件を示す． 

 

表 2 完全自律飛行時の各種条件 

飛行時高度 120 m 

旋回半径 1000 m 

水平飛行速度 52 m/s 

旋回速度 54 m/s 
着陸速度 35.62m/s 

機首上げ速度𝑉𝑉𝑅𝑅𝑠𝑠𝑡𝑡𝑎𝑎𝑡𝑡𝑅𝑅𝑠𝑠𝑅𝑅 29.68 m/s 
浮上速度𝑉𝑉𝐿𝐿𝑅𝑅𝑓𝑓𝑡𝑡𝑠𝑠𝑓𝑓𝑓𝑓 29.68 m/s 

離陸安全速度𝑉𝑉2 35.62 m/s 

機首上げピッチ角𝜃𝜃𝑅𝑅𝑠𝑠𝑡𝑡𝑎𝑎𝑡𝑡𝑅𝑅𝑠𝑠𝑅𝑅 7.00 deg. 

離陸上昇ピッチ角𝜃𝜃𝐶𝐶𝐶𝐶𝑅𝑅𝑚𝑚𝐶𝐶 19.7 deg. 

 

２－３．想定飛行経路 

 本研究での想定飛行経路として，表 2 の各種条件を満たすような，図 1 のような周回飛行を想定

した． 

 

図 1 想定飛行経路 

 

離陸 

水平定常飛行 

水平定常飛行（２） 

旋 回 飛 行 

水平定常飛行（減速） 

着陸 
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２－４．切替条件 

 切り替え条件は，制御系ごとに決まっており，それぞれ前飛行モードの特性で決定している．

例えば，離陸制御系からの切り替えであれば，高度が切り替え条件となる． 

切替条件を表 3 に示す． 

 

表 3 制御系切替条件 

飛行モード 前の飛行モードからの切替条件 

離陸  

水平定常 1 高度 h≧100[m] 

旋回 水平方向距離 X≧3000 

水平定常 2 方位角 ψ≧175 ° 

旋回 水平方向距離 X≧-5000 

水平減速 方位角 ψ≧-5 ° 

着陸 水平方向距離 X≧0 

 

３．シミュレーション結果 

 シミュレーション結果を図 2～4 に示す．図 2 は想定飛行経路にシミュレーションで算出された

飛行経路を重ねたものである．経路制御はうまく動作していることが確認できる．一方で旋回制

御系では，旋回半径が目標値からずれてしまっていることが確認できる．図 3 は高度の時間履歴

である，すべての飛行モードで高度を制御できているが，着陸制御開始時に大きく振動を起こし

ている． 

 

図 2 シミュレーションでの飛行経路 

シミュレーションでの飛行軌跡 
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図 3 高度の時間履歴 

 

 

図 4 速度の時間履歴 

 

４．まとめ 

 1/3 オオワシ 2 号機について，制御系設計を行い，各制御系の切替，前の制御系での終端条件を

初期条件としたときの各制御系の動作について，シミュレーションを用いて飛行性能を確認，評

価を行い，制御系各制御系が設計通りにおおむね動作することが確認された．旋回時に目標ウェ

イポイントを通過しない，着陸制御への切り替え時にピッチが追従しないなどの制御系切替時の

問題があり，これらについて今後制御系の改善を進め，実機による完全自律飛行制御の実証をめ

ざす． 

 

参考文献 

[1] “プロジェクト研究“，室蘭工業大学 航空宇宙機システム研究センター (Aerospace Plane 

Research Center, APReC)，http://www.muroran-it.ac.jp/aprec/project/project.html，（参照日 2020 年 1 月

31 日） 

[2] 上羽，横田，“小型無人超音速実験機の自律飛行に向けた着陸制御系飛行検証” 第 54 回飛行

機シンポジウム 2016-10-25 

[3] 高橋，上羽，“小型無人超音速機向け離陸制御系の飛行検証“ 第 54 回飛行機シンポジウム 

2016-10-25 

[4] 前田，上羽，“小型無人超音速機向け飛行経路生成法の検討“ 第 55 回飛行機シンポジウム 

2017-11-22 

[5] 山名正夫，中口博，「航空機設計論」，養賢堂，1973． 
[6] 加藤寛一郎・大屋昭男・柄沢研治，「航空機力学入門」，東京大学出版会，1982． 

 

着陸 離陸 

水平減速 水平定常飛行 

離陸 

水
平
飛
行 

旋回 水平定常飛行 旋回 水平減速 着陸 

旋回 旋回 

水
平
飛
行 

88



小型無人超音速飛行実験機スケールモデルの有限要素解析による主翼構造設計検討

○樋口  健 （航空宇宙システム工学ユニット 教授）

勝又 暢久 （航空宇宙システム工学ユニット 助教）

脇田 彩加 （航空宇宙システム工学コース 学部 4 年）

１．はじめに 

本学の航空宇宙機システム研究センターでは，小型超音速飛行実験機オオワシ 2 号機の開発を

継続している．現在は 1/3 サブスケールモデルの飛行実験を実施している．サブスケールモデル

の主翼構造設計の際には，外力・抗力に耐えることができる静力学的問題と軽量化とを同時に考

慮して設計を行うことが重要である．ここではサブスケールモデル主翼構造の強度解析とさらな

る軽量化の方策を提案し効果を検討した．

２．主翼構造へのロハセルサンドイッチ構造の提案 

現状のセミモノコック構造の代わりにサンドイッチ構造の適用を提案し検討した．1/3 スケール

オオワシの軽量化した主翼構造の提案として，高強度・高剛性・軽量である構造様式の 1 つとし

て知られるサンドイッチ構造を採用しようと考えた（図１）．

図１ 主翼構造としてのサンドイッチ構造

飛行中の 1/3 スケールオオワシの主翼にかかる揚力を想定し，静荷重として揚力は機体重量の

3 倍と仮定した．機体重量は約 5 ㎏であるので，147[N]を圧力荷重として主翼下面に与えた．主翼

の片翼を解析対象とし，翼根部を 6 自由度完全拘束する．一般的な航空機と同じように安全率が

1.5 以上で所定の強度が確保できている状態とした（図２）． 

図２ 主翼解析モデル

３．強度検証 

 図３に示すセミモノコック構造とロハセルサンドイッチ構造とで有限要素法による応力解析と

質量を求めた結果を図４に示す．
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図３ 現状構造と提案構造の比較

図４ ロハセルサンドイッチ構造の強度安全率と質量

４．まとめ 

セミモノコック構造の代わりに単純にロハセルサンドイッチ構造にしただけでは，1/3 スケール

オオワシの主翼にかかる荷重条件においては質量メリットがないが，主桁と中央リブだけを追加

したロハセルサンドイッチ構造においては，所定の安全率を確保するために 100g の質量メリット

があることが示された．
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小型無人超音速飛行実験機スケールモデルの胴体構造設計と軽量化の検討

○樋口  健 （航空宇宙システム工学ユニット 教授）

勝又 暢久 （航空宇宙システム工学ユニット 助教）

二階堂 翔 （航空宇宙システム工学コース 学部 4 年）

１．はじめに 

 小型無人超音速飛行実験機スケールモデルの改修に伴い設計変更，軽量化，強度検証を行った．

要求変更に沿う構造系の改修による高剛性化，組立性の向上，軽量化の検討を行った．解析ソフ

トを用いてて検討したところ，構造重量は改修箇所では減少させることができ，また応力集中す

る箇所を示すこともできた．

２．改修対象 

改修対象部位は，図１に示すように，

・胴体リングフレームの変更

・胴体結合部の変更

・主翼取付部

・主脚の取付け方法の変更

である．

図１ 改修部位

1/3 スケールオオワシの改修設計は今年度２度行われた．１度目の改修は設計，製作期間の関

係から変更を最小限に抑えつつ要求を満たすような設計となっていた．２度目の改修は１度目の

改修した機体で試験を行った結果をもとに軽量化，高剛性化が必要との結果により更に改修を行

った．使用する材料は製作および取り扱いの容易さ，入手可能な材料の観点から木質主体の構造

としている．また，強度や材料の入手等を鑑みて縮小比は 1/3 となっている． 
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図２ 改修経緯

 一部のリングフレームを取り除いた．滑走や着陸の衝撃に耐えうると想定されたため軽量化を

目的に行った．また，リングフレーム板厚も同様の考えで 1～２ミリ薄くした． 

1/3 スケールオオワシの胴体構造は大きく分け，前胴，中胴，後胴の 3 つに分割される．着陸時

に胴体接合部に応力が集中することが予想され，接合部は胴体構造において重要な部位である．

また，飛行試験を終えた機体には胴体接合部のリングフレームに破損が生じていたこともあり，

軽量化よりも高剛性化を求めた．また組み立て性やメンテナンス性も考慮した．改修前のもので

は小さなアクセスホールからボルトを締め固定していたが，改修後のものは胴体の側が一部取り

外せるようにしており，アクセス性が格段に向上した．また，高剛性化を求めた結果，質量は増

加してしまうが材質をバルサからアルミにすることで破損を避けるとともに質量の増加を最小限

に抑えるためボルト穴の周り以外を極限的に肉抜きした．また，改修前は 4 本のボルトで固定し

ていたが，安全率を考慮し 6 本での固定とした． 

 主翼取付部も胴体接合部と同様に主翼と胴体を接合する構造的に非常に重要なパーツであるの

で，ガタつきと剛性向上のため材質を変更した．木材と金属の接着部品になるため接着面積の拡

大した．

 主脚取付部構造もシンプルにした．改修設計前では組立が困難であった構造的に左右の脚は一

体構造にするコンセプトのもとで設計変更した．

３．強度解析 

 解析モデルを SolideWorks で作成し，Apex に形状をインポートし有限要素法による構造解析を

行った．1/3スケールオオワシは繰り返し試験飛行を行う上で，機体の補修やメンテナンスを容易

にするため，胴体は前胴部，中胴部，後胴部に分割されており，容易に脱着できる．前胴部と後

胴部は改修前後なのでそれぞれ２種類，中胴部は改修前後にリブのないものを加えた３種類の解

析を行った．最大応力および応力集中を検討した． 

４．まとめ 

胴体のみの構造では 140[g]の軽量化となり，応力の集中している箇所を明らかにすることがで

きた．着陸の荷重 3G を負荷してもどのパーツも許容応力を超えていないことが分かった．

1 度目の改

2 度目の改
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小型無人超音速飛行実験機スケールモデルの離陸滑走直進安定性に対する脚構造の検討

○樋口  健 （航空宇宙システム工学ユニット 教授）

勝又 暢久 （航空宇宙システム工学ユニット 助教）

高山 祐平 （航空宇宙システム工学コース 学部 4 年）

１．はじめに 

小型無人超音速飛行実験機の研究・開発を進めている中で，現在は 2 号機の設計開発のために

1/3 スケールモデルを設計し飛行試験を行っている．スケールモデル離陸滑走時の方向安定性の

悪さが十分な離陸速度の獲得しにくさに繋がっていると考えられるため，脚構造の改良による直

進安定性の向上を検討した．脚にホイールアライメントを施すことにより，直進安定性にどのよ

うな影響を与えるかを機構解析プログラムにより検証した．シミュレーションにより直進安定性

の向上の可能性を確認できた． 

２．解析モデル 

実際の 1/3 スケールモデルの寸法を参考に解析モデルを作成した（図１）．主脚と一体化した胴

体，前脚，前脚タイヤ，主脚タイヤ，重心調整のための重りの６パーツで構成した．左右対称で，

機体総重量は 5kg である．ホイールアライメントとしては前輪のキャスター角とトー角の有無に

よる影響を機構解析プログラム Adams により検討した． 

図１ 解析モデル

３．解析評価 

３-1．直進走行している機体のキャスター角の有無に対する前輪舵角による評価

実際の 1/3 スケールモデルの地上滑走を想定し，最大推力は 30N，最高速度は 25m/s に設定し

た．キャスター角がないモデルは前脚舵角が不安定で大きくなって行くのに対し，キャスター角

が 4°あるモデルは舵角が収束し安定していることがわかる．（図２） 
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図２ キャスター角の有無による加速時の前脚舵角の変化 

 

３-２．直進走行している機体のトー角の有無に対する機体重心変位による評価 

 図３に示すように，トー角を施したモデルでも重心位置は蛇行しているが，施していないモデ

ルが大きく蛇行することに対しトー角を施したモデルは蛇行を抑えられている． 

 

 

図３ トー角の有無による加速時の機体重心の変化 

 

４．今後の検討課題 

 キャスター角とトー角の両方を施した脚構造の直進安定性に関する機構解析を行い，スケール

モデルに最適な脚構造設計の提案していくことである． 
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小型超音速飛行実験機の滑走離陸試験用縮小機体の設計と製作

 

○溝端 一秀 （航空宇宙システム工学ユニット 准教授） 

今井 良二 （航空宇宙システム工学ユニット 教授） 

樋口 健   （航空宇宙システム工学ユニット 教授） 

勝又 暢久 （航空宇宙システム工学ユニット 助教） 

湊 亮二郎 （航空宇宙システム工学ユニット 助教） 

中田 大将 （航空宇宙機システム研究センター 助教） 

高野 智之 （航空宇宙機システム研究センター 職員） 

 

１．はじめに 

 第二世代小型超音速飛行実験機（オオワシ）の空力特性・飛行特性およびその誘導・制御系の

機能性能を実際の飛行環境において検証することを狙って，繰り返し簡易に飛行試験を実施する

ための 1/3 スケール縮小機体について，独自設計と内製を元にして，これまで二社による外注製

作を進めてきた[1]．オオワシの空力形状は，遷音速・超音速域での造波抗力低減のために主翼キ

ャンバーおよび取付角をゼロとしていることから，迎角ゼロで滑走中は揚力が発生しないこと，

後退角の大きなクランクトアロー主翼ゆえに揚力傾斜が小さいこと，等より，離陸性能の不足が

懸念される．また，縮小機体の飛行試験では，安全確保およびコスト低減の観点から，当初は推

進器としてジェットエンジンではなく推力の比較的小さい電動ファンユニット（EDF）が搭載さ

れることから，加速・離陸・上昇性能の不足が懸念される． 
 このように滑走離陸性能が必ずしも十分と言えないオオワシ縮小機体を確実に離陸させるため

に，主翼平面形の拡大，胴体構造の簡素化・軽量化，空気取り入れ口（エアインテーク）の改良，

等の改良設計を実施し，これに基づいて機体を外注製作した．その概要を報告する． 

 

２．主翼平面形の拡大 

 縮小機体の離陸能力の確保を目的として，揚力増強，すなわち離陸速度低減または機首引き起

こし迎角低減のために，主翼寸法を 1.3 倍化した．これによって翼幅が 804.5 mm から 1045.9 mm

になり，主翼面積は 1.69 倍になる．結果として離陸速度が 1/1.3 倍に低減されるか，あるいは引

き起こし迎角が 1/1.69 倍に低減されることが期待される．主翼寸法拡大による重量増加を抑制す

るために，構造部材の形状・配置を従前と概ね相似とすること，内部構造パーツの厚さは従前の

t3.0 を維持すること，前縁部材・舵面・等に肉抜き穴を設けること，等に留意し，従来の主翼の設

計重量 460 gramm（サーボ・リンケージ 4 セットを含む）に比して，1.3 倍化主翼の設計重量は，

544 gramm（サーボ・リンケージ 2 セットを含む．肉抜き穴あり）となった．この設計に基づいて

B 社にて外注製作したところ，重量の実績値は 663 gramm となった（図１ 2019 年 9 月 3 日計測）． 

 

図１ 外注製作された 1.3 倍化主翼の外観と重量計測 
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３．胴体構造の改良設計 

 まず，前胴・中胴・後胴の接合部の信頼性および整備性を確保するために，図２のように前胴

部後端および後胴部前端にアルミリングフレームを設け，その雌ネジ穴を SUS タングレスインサ

ートとした．さらに，このアルミリグフレームに接続される中胴部前端・後端に，ボルト締めの

ための作業空間を確保した．さらに，翼胴接合においても，信頼性向上のために図３のように胴

体側にアルミリングフレームを設けた．次に，主脚取付構造の重量削減と整備性改善を狙って，

図４の通り簡素化した．また，中胴部のキール（竜骨）の高さと厚みを削減し，図５の通りとし

た．さらに，胴体内の木質リングフレームの枚数と厚みを削減した．これらの改良設計を施した

胴体の全体構造を図６に示す．これらの改良設計による全機構造重量は，接着剤等の未確定重量

を含めて 2.5 kg 程度と予測された．さらに機器搭載の全備重量は 5.0 kg 程度と予測された． 

    
(a) 前胴部と中胴部の接合箇所の改良構造 

    
(b) 中胴部と後胴部の接合箇所の改良構造 

図２ 胴体接続構造の改良 
 

  
図３ 翼胴接合のためのアルミリングフレーム 図４ 主脚取付構造の簡素化 

 
図５ 高さと厚みを削減したキール（竜骨） 

中胴  後胴 
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図６ 胴体の改良構造 

 
４．推進器とインテーク形状の検討 

 調達された種々の EDF，スピコン，LiPo バッテリー，および設計・製作された種々の空気取り

入れ口の組み合わせによって，縮小機体の離陸上昇に必要なだけの推力が得られるかどうかを，

SLS 状態だけでなく滑走・飛行状態を模擬して種々の対気速度および迎角で検証する必要がある．

この目的から，図７の通りの供試体と架台を試作し，低速風洞において通風しながら六分力内挿

天秤によって正味推力（推力－抗力）および，その他の副次力を計測した．EDF を作動させない

時は 「正味推力＝－抗力」 であることから抗力を推定でき，EDF の作動状態によって抗力は変

化しないとの仮定のもとで正味推力計測値から推力を推定できる．その結果は，総じて，風速お

よび迎角が大きいほど推力は低下した． 

 EDF として FreeWing 社製・外径 90 mm・KV 値 1680，スピコンとして Futaba MC9100A，LiPo

バッテリーとして 4S×2 個直列，および空気取り入れ口として後胴部腹面角穴 W70×L200 mm の

み，とする場合に最も大きい推力が得られ，風速 20 m/sec，迎角 0 度において 32.9 N，迎角 11 度

において 29.6 N であった．そこで，この機材の組み合わせで滑走離陸試験に臨むこととした．な

お，滑走離陸の際に小石や落ち葉を吸い込まないよう腹面角穴はアルミ網（20 メッシュ）で覆う． 

 
図７ 風洞試験における EDF 推力計測のための供試体と架台 

 

５．離陸上昇性能の予測 

 滑走路上を滑走しながら機首引き起こし中の機体について，ピッチ角すなわち迎角 α を指定し

て揚力 L，推力 T，重力 W，が離陸マージン L+Tsinα－W≧0 を満たすかどうかを調べた．その結
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果を表１に示す．機体重量 6.0 kg の CASE16 においても，推力 20 N，対気速度 22 m/sec，迎角 11

度で離陸できるとの予測になっている．さらに，機体を質点と見なして離陸後の鉛直面内の運動

を解いた結果を図８に示す．離陸後，概ね速度一定で定常上昇できることが予測されている．

表１ 離陸能力解析の結果

図８ 離陸後の上昇能力の予測

６．まとめ

オオワシ縮小機体の滑走離陸試験を目指して，機体構造の信頼性，整備性，および重量削減の

ために改良設計を実施した．また，低速風洞試験における推力計測にもとづいて推進機器を選定

した．離陸性能および上昇性能の解析により，十分な離陸上昇性能が予測された．

参考文献

[1] 溝端一秀，上羽正純，東野和幸，「小型超音速飛行実験機の１／３スケール縮小機体の製作」，

室蘭工業大学航空宇宇宙機システム研究センター年次報告書 2017（2018 年 9 月），pp.74-75．

CASE1
基準

CASE8 CASE13 CASE14 CASE15 CASE16

翼投影面積 A [m2] 0.40 0.40 0.40 0.40 0.40 0.40
機体質量 m [kg] 5.00 5.30 5.42 5.42 5.42 6.00
圧力 p [Pa] 101300.00 101300.00 101300.00 101300.00 101300.00 101300.00
普遍気体定数 [J/K/mol] 8.31 8.31 8.31 8.31 8.31 8.31
空気分子量 M [kg/kmol] 29.00 29.00 29.00 29.00 29.00 29.00
気体定数 R [J/kg/K] 286.55 286.55 286.55 286.55 286.55 286.55
迎え角 ε [deg] 11.00 11.00 11.00 11.00 11.00 11.00

[rad] 0.19 0.19 0.19 0.19 0.19 0.19
温度 T [℃] 10.00 10.00 10.00 10.00 10.00 10.00
速度 U [m/sec] 23.00 22.00 20.00 22.00 22.00 22.00
揚力係数　@ε=11deg CL0 [-] 0.46 0.46 0.46 0.46 0.46 0.46

　　 @ε=11deg 2.55 2.55 2.55 2.55 2.55 2.55

揚力係数 CL 0.46 0.46 0.46 0.46 0.46 0.46

抗力係数　@ε=11deg CD0 [-] 0.15 0.15 0.15 0.15 0.15 0.15

　　　 @ε=11deg 1.19 1.19 1.19 1.19 1.19 1.19

抗力係数 CD [-] 0.15 0.15 0.15 0.15 0.15 0.15

密度 ρ [kg/m3] 1.25 1.25 1.25 1.25 1.25 1.25
揚力 L [N] 61.27 56.06 46.33 56.06 56.06 56.06
抗力 D [N] 19.98 18.28 15.11 18.28 18.28 18.28
推力 T [N] 20.50 23.60 15.00 15.00 20.00 20.00

マージン M [N] 16.18 8.62 -3.92 5.81 6.76 1.08

マージンの上向き力に対する比 [%] 25.27 14.49 (8.11) 10.03 11.49 1.83

地上滑走時摩擦係数 0.00 0.00 0.00 0.00

飛行解析結果 浮上する 浮上する 浮上しない
3.5mまで
上昇するが
その後墜落

浮上する 浮上する
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小型超音速実験機オオワシ 2 号機縮小機体の滑走離陸試験 

内海 政春 （航空宇宙機システム研究センター 教授） 

中田 大将 （航空宇宙機システム研究センター 助教） 

今井 良二 （航空宇宙システム工学ユニット   教授） 

○上羽 正純 （航空宇宙システム工学ユニット   教授） 

勝又 暢久 （航空宇宙システム工学ユニット   助教） 

樋口   健 （航空宇宙システム工学ユニット   教授） 

溝端 一秀 （航空宇宙システム工学ユニット  准教授） 

湊 亮二郎 （航空宇宙システム工学ユニット  助教） 

１．はじめに

航空宇宙機システム研究センターでは，高高度の大気中を高速で飛行するための基盤技術の研

究開発を推進しており，それら技術の検証用フライングテストヘッドとして小型無人航空機オオ

ワシ 2 号機の開発を進めている．本オオワシ 2 号機の飛行に向けては，事前に可能な限り飛行に

必要な基盤技術の検証ならびに飛行に向けての準備，運用のノウハウを蓄積しておくことが重要

である．そのため，オオワシ 2 号機のサイズの 3 分の１の縮小機体（3 分の１オオワシ 2 号機）

を製作し，亜音速での離陸，旋回，水平定常飛行，着陸等を実現するための条件を明らかにし，

最終的には誘導制御系を搭載し，本縮小機体の自律飛行を行うこととした．ここでは，製作した

縮小機体を 2019 年 11 月 16 日（土）大樹町多目的航空公園にて，手動で滑走上昇させた結果を報

告する．

２．飛行実験計画

２－１．実験目的

 離陸のためには，滑走により機首上げ速度に到達し，その後，水平尾翼上げによる機首上げモ

ーメントが発生し，推力及び揚力により合成される上向きの力が重力に打ち勝つことが必要であ

る．機首上げモーメントについては重心位置と主脚接地点の位置関係，上昇には機体速度及び空

気取り入れ口の形状を勘案して十分な推力を発生する電動ダクティドファン（EDF）を選択した．

これら設計・選定の妥当性を実際に滑走上昇させることで検証する．

２－１．3 分の１オオワシ 2 号機 

本実験で使用した 3 分の１オオワシ 2 号機は，全長 1.91 m，翼幅 1.05 m，翼面積 0.40 m2，総重

量 5.5 kg の機体で，EDF 単体で推力 32 N を発生する．室蘭工業大学航空宇宙機システム研究セン

ター内で機体の組立，飛行のためのサーボモーター，EDF，慣性航法装置等の計測機器の実装を

行い，運搬のため一旦分解した機体を大樹町多目的航空公園にて最終組み立て（図１），機能確認

を行い実験に臨んだ．

２－２．飛行ルート

実験は最大 300 m 滑走させ，十分な速度が達成できると判断したのち，機首上げ後上昇を行い，

高度を高くとり，旋回して滑走路に戻すこととした．当日の風向きに対応させつつ飛行想定エリ

アは 500 m ×300 m 程度を確保し，その中に撮影，安全監視，記録等の要員を配置した（図２）．
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３．飛行実験結果 

16 日は早朝より実験を開始した．快晴，西からの強い風が吹く中，中程度の推力による 2 回の

滑走にて機体のステアリング性能ならびに到達速度を確認後，最大推力で滑走させ，機首上げ後，

上昇を試みた．推定相対速度 30 m/s の中，設計通り機首上げし，上昇することを確認した（図３）． 

(a) 滑走路上での最終点検 (b) 滑走時

(c) 機首上げ時 (d) 上昇時

図３ 滑走上昇試験画像 

４．今後の予定 

 本実験結果により滑走・上昇性能が検証された．今後は本機体が有する旋回，水平飛行，着陸

性能を確かめる． 

図１ 組立完了の 3 分の 1 オオワシ 2 号機と実

験メンバー＠大樹町

図２ 多目的航空公園での計画飛行ルート（西

からの風の場合）
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白老実験場の拡張整備

内海 政春（航空宇宙機システム研究センター長・教授） 

○中田 大将（航空宇宙機システム研究センター 助教）

高野 智之（航空宇宙システム研究センター）

１．はじめに 

室蘭工業大学白老エンジン実験場は開設から 12 年を経て多数の利用者が来訪するようになり，

設備やインフラのロバスト性向上および拡張が求められている．今年度より 5 か年の中期計画を

策定し，年度毎に工事を実施してゆく予定である． 

図１ 白老エンジン実験場鳥観図 

２．通信関連 

本実験場の外部との通信は携帯回線（docomo Xi, 月 7 GB）によって賄われており，電話もこれ

を利用した IP 電話となっている．天候等によっては通信が安定しないケースがあり，信頼性の高

い有線の通信インフラが求められている．そこで，800 m 滑走路の東端地下を掘削し，有線の電話

回線を敷設した．これにより低速ではあるが安定した通話が可能となる電話回線が確立した．イ

ンターネットについては携帯回線のほうがより通信レートが高いため，通常はこちらを使用する．

監視カメラ画像等の配信により通信量も増加傾向にあるため，月 60 GB の契約に切り替えた．光

回線は未設であるが，今後検討してゆきたい．

３．建屋関連 

計測室およびトイレはプレハブのレンタル品を 10 年間利用してきたが，老朽化が進んでいる．

これまでの共同研究等における利用者数（10-20 人規模）を鑑み，今年度は屋外トイレを新設した．

また，計測室については現在よりも 20 m ほど西側に 2 階建ての建屋を新設予定である．関連し

て，井戸水の浄化装置または深井戸の掘削も検討している．
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図２ 新設トイレ完成写真 図３ 高速軌道スタート点防音壁

４．高速走行軌道実験設備関連 

高速走行軌道スタート点側にコンクリ製防音壁を新たに設けた．また，次年度より開始される

Linear Hyper G 研究拠点の実現に向け，中・長期的に以下の拡張工事を実施予定である．１）高速

走行軌道脇電線路の強化（600 W から 5 kW に拡張），２）高速走行軌道スタート点上屋の設営，

３）逆向き走行の実現（水路を全区間に設置）

５．エンジンテストスタンド関連 

エンジンテストスタンドにおいては仮設テントを上屋として各種実験を行ってきたが，常設の

試験設備については順次カーポートに交換する．また，これまで 10 年間使用してきた遠隔操作盤

の拡張やリアルタイムモニタ計測設備（LabVIEW PXI）の刷新を実施する． 

６．倉庫関連 

エンジンテストスタンドにおけるガレージ倉庫を整理し，各倉庫の役割を明確にした．即ち，

「テント・ブルーシート等の資材倉庫」「燃料保管倉庫」「バルブ・センサ等の機器倉庫」「実験装

置の保管倉庫」である．これにより共同研究等における外部利用者にもわかりやすい物品管理が

実現した．

７．おわりに 

本実験場は当初 5-10 年の利用を見込んでおり仮設の部分が多くあった．白老町からの貸借契

約も含め，長期的な活動が展望されることから，今後全国の大学，民間企業が利用できるユニー

クな実験拠点として，ロバストで利便性の高いインフラ整備を進めてゆく所存である．
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