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巻頭言 
 

 

 

航空宇宙機システム研究センター長  

内海政春 

  

 航空宇宙産業はわれわれの日常生活に深く入り込んでいます．航空機は人流や物流を活発化さ

せ，船舶と比べて圧倒的な大陸間移動の時間短縮を実現しました．しかしながら世界で猛威をふ

るったコロナ禍において人の移動に厳しい制約が課され，航空機や空港関連の産業は大きなダメ

ージを被りました．コロナ禍が落ち着いてきた現在はやっと人の移動も回復しつつあります． 

また，大陸間長距離移動を「より快適に，より短時間で」という需要の高まりを背景として，

超高速二地点間輸送の研究開発も加速しており，そう遠くない将来，超音速や極超音速での有人

輸送機も実現するものと思われます． 

一方，コロナ禍により，対面に代わってオンラインやテレワークがわれわれの社会生活に浸透

しました．これにより，移動時間がなくなる，人と容易に繋がることができる，というメリット

が生まれました．ますます加速するであろう AR や VR の普及は，高速二地点間輸送の需要にど

のような影響をもたらすのか，気になるところです． 

 

 宇宙産業に目を向けると，アメリカの民間企業による宇宙旅行も現実のものとなりました．さ

らに，月や火星をめざした研究開発が進められており，人類の活動領域が大きく広がっていくこ

とはまちがいありません．宇宙環境利用の面でも，超小型衛星によるコンステレーションから深

宇宙探査に至るまでさまざまな活動が展開されています．宇宙ビジネスが急速に成長している一

方で，分断化が進む世界情勢においては経済安全保障の重要性が声高に叫ばれています． 

 

当研究センターは，学内研究プロジェクトとして，小型無人超音速機の要素研究とシステム研

究，および飛行実証を通じて，大気中を高速・高々度まで飛行するための基盤技術の創出をおこ

なっています．これらの研究開発成果を，先述の二地点間高速輸送や人類の宇宙への活動拡大に

むけた社会実装へと繋げていきたいと考えています． 
 

2022年 9月，北海道大樹町において，北海道スペースポート整備の着工式がおこなわれました．

3か年計画となる第 1期工事では LC-1射場の整備と既存 1000 m滑走路の延伸工事がおこなわれ

ます．宇宙港の実現は，本学が 2019 年に策定した「北海道 MONO づくりビジョン 2060」

( https://muroran-it.ac.jp/mono_vision/ )の中にも掲げています．本学は大樹町と包括連携協定を締結

しており，地域に貢献する大学として宇宙港の早期実現に貢献していきます． 

 

2022年度から文部科学省が定める第 4期中期計画・中期目標の 6か年が始まりました．当セン

ターとしては，白老エンジン実験場の整備運用と拡充，大樹サテライトオフィスや宇宙プロジェ

クト共創ラボラトリの活用を通じて，外部連携の強化（民間企業や大学などとの共創体制の構築

と促進）を図るとともに積極的に共同研究を推進していきます． 

 

これまでの活動実績については，当センターのホームページに年次報告書を公開しております

ので，ご一読いただければ幸いです． 

これからも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 https://u.muroran-it.ac.jp/aprec/ 
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小型超音速実験機オオワシ 2 号機縮小機体の自律飛行に向けた飛行試験の実施 

 

◯上羽 正純 （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 准教授） 

  江口  光  （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） 

  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） 

  柴田 拓馬 （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 

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 3 分の１サイズの縮小機体（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た自律飛行を行う予定である．2021 年度のジェットエンジン搭載縮

小機体の飛行に続き，2022 年度は，手動操縦をベースとして 4 回の飛行試験を実施し，着実な飛

行試験のための課題・解決方法を明らかにした結果を報告する． 

 

２．実施飛行実験 

 

２－１．実験目的 

 2021年度の飛行試験においては手動飛行により初めて離陸⇒周回飛行⇒着陸を達成したものの，

誘導制御及び遠隔監視制御系を搭載しての自律飛行を行うにあたっては，技術的には，1)当該機

体が有する飛行性能の把握，2）無操縦状態での水平直線飛行機を実現するトリム調整，3）繰り

返し飛行試験を実施するための手動操縦におけるソフトランディング，4）機体整備上の重要箇所

の把握とその再現性の確認，を行う必要がある．さ

らに飛行試験実施を支援する学生諸君の世代交代

による引継ぎも確実に行う必要があった． 

２－２．3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（図１）

は，全長 1.9 m，翼幅 1.0 m，翼面積 0.40 m2，総重

量 5.5 kg の機体で，ジェットエンジン(Xicoy X45)

により推力 50 N（単体）を発生する．室蘭工業大学 

 

 

 

図１ オオワシ 2 号機縮小機体 
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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，ジェットエン

ジン，慣性航法装置等，制御回路，無線通信装置からなる誘導制御系の実装を行い，そのまま日

本航空学園白老滑空場に運搬，現地でジェットエンジン及び計測機器の動作確認を行い試験に臨

む．今年度初めて，当該機体に誘導制御系を実装し，飛行における動作状況を把握する．  

２－３．飛行ルート 

実験は昨年度同様，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 700 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）． また，試験は 5 月～12 月までの間，ほぼ 2～3 か月ごとに計 4 回行い，第 3 回目

からは誘導制御系（図３）を搭載した． 

 

３．飛行試験結果 

昨年度の飛行試験時と同様，3 分の１オオワシ 2 号機は，離陸開始より約 15 秒にて約 150 m の

距離で速度 25～30 m/s に到達，機首上げ・上昇の後，目的達成のため滑空場を 2～3 周周回した

のち，着陸した．各実施回の結果，得られた知見，課題を表１に示す． 

 

表１ 各飛行試験の結果，得られた知見，課題 

回（月日） 飛行結果 得られた知見 課題 

第 1 回 

(5 月 11 日) 

時速 252 km を 達成 

旋回時巻込みにより墜落． 

搭載ジェットエンジンによる
高速飛行性能． 

飛行速度に応じた旋回で飛
行すること． 

第 2 回 

(7 月 8 日) 

時速 180 km，エンジン失
火により滑走着陸． 

飛行直前のジェットエンジン
最大推力確認は重要． 

タンク構造の改良及び燃料
注入法の明確化． 

第 3 回 

(9 月 22 日） 

時速 216 km，ハードラン
ディング，テレメトリーデ
ータ受信率が劣悪． 

手動操縦による着陸速度の把
握．誘導制御系の搭載環境の
影響確認． 

誘導制御機器の防振あるい
はノイズ対策の実施． 

第 4 回 

(12 月 2 日） 

トリム調整の為の手放し
飛行時に巻込み墜落，全
損．テレメ不調，記録媒体
破損によりデータ欠落． 

主翼，水平尾翼の組み立て精
度が重要． 

主翼，水平尾翼の平行度を
確保．テレメトリー受信率
改善方法の明確化． 

 

 

 

 

(a) 実装した誘導制御＆遠隔監視制御基板 

 
(b) 誘導制御機器の胴体への収納 

図２ 白老滑空場での計画飛行ルート 

（5 月 11 日南東からの風の例） 

図３ 搭載誘導制御系 

機体回収、設置）
（湊、江口、山崎、谷口）

現場指揮（中田、溝端）
操縦者（上羽）

テレメトリー受信
（谷口）
記録（佐々木、俵川）

開始
終了（着地）

200 m

撮影C地点（安川）

撮影E地点（三浦）
撮影D地点（神原）撮影班指揮（柴田）

撮影B地点（山崎）

撮影A地点（江口）

撮影F地点（渡邉）

Lipoバッテリー
電源＆

手動・操縦切替基板

誘導制御（GNC）＆
遠隔監視制御（TTC）基板
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また，図４～図６に第 1 回から第 3 回までの飛行軌跡，作業風景，飛行速度・高度履歴を示す． 

なお，第 4 回は，テレメトリーデータの受信率が極めて悪く，かつ，墜落により誘導制御系に実

装していた簡易フライドレコーダー（SD カード）も破損したため，データは存在しない． 

 

  

(a) 飛行軌跡 (b) 離陸時 

  

(c) 飛行（対地）速度履歴 (d) 飛行高度履歴 

図４ 5 月 11 日実施飛行試験 

 
 

(a) 飛行軌跡 (b) ジェットエンジン燃料充填作業 

  

(c) 飛行（対地）速度履歴 (d) 飛行高度履歴 

図５ 7 月 8 日実施飛行試験 
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４．今後の予定 

 本実験結果により当該機体が有する飛行性能，飛行試験のための機体製作，機器確認等の知見

及び手動操縦時の留意点に関する知見が得られるとともに，誘導制御系搭載時の問題点が明らか

になった. 今後はこれらを反映して，手動でのソフトランディング，トリム調整，水平直線飛行

制御を順次実施していく． 

 

 

 

(a) 飛行軌跡 (b) 飛行直前ジェットエンジン動作確認 

 
 

(c) 飛行（対気＆対地）速度履歴 (d) 飛行高度履歴 

図６ 9 月 22 日実施飛行試験 
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高速軌道試験設備の逆転走行整備 

 

○中田 大将 （航空宇宙機システム研究センター 准教授） 

  夛田 卓也 （航空宇宙総合工学コース 博士前期 2年） 

  岡野 裕 （航空宇宙総合工学コース 学部 4 年） 

  安田 一貴 （航空宇宙機システム研究センター 博士研究員） 

  内海 政春 （航空宇宙機システム研究センター長 教授） 

  江口  光 （航空宇宙機システム研究センター 助教） 

 

１．はじめに 

 地理的な騒音の伝搬方向を逆転させるため，2021年度に高速走行軌道設備（ロケットスレッ

ド）の逆転工事を実施した．従来軌道東端にあったスタート点設備のガレージを軌道西端にも新

設し，また減速水路については従来軌道の西側半分（150 m）にあったもの同様のものを東側半

分にも追加で設けた．これらについて，2022年度にはスタート点設備の内部整備，および減速

水路のゲート施工，スレッド台車の反転設置を行ったので，ここに詳細を記す． 

 

２．スタート点設備 

 高速軌道実験設備におけるスタート点設備の役割は以下のようなものである．ロケットスレッ

ドは高速・大推力の運用時に固体モーターが使用される点を除き，一般には学内で開発のハイブ

リッドロケット（図 1）を使用する．これは亜酸化窒素を酸化剤とし，走行直前に遠隔で充填す

る必要がある．このため，スタート点倉庫（図 2）内には充填に必要な供給配管を設け，バルブ

等を駆動する電源，シーケンサ（三菱電機製 PLC FX-3S シリーズ），空圧機器用窒素ボンベ，着

火用酸素ボンベ，スレッド亜酸化窒素ボンベ，および圧力・温度センサ用データロガーを配置し

た．ここからスレッド台車までの配管は従来地上敷設していたが，新設スタート点では気密性を

十分に確認した上で U字溝を設け，地中配管とした． 

 

 

 
図 1 学内で開発のハイブリッドロケット 

（燃料：アクリル 酸化剤：亜酸化窒素） 

図 2 新スタート点倉庫（軌道西端） 
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３．減速水路のゲート施工 

 2021年度予算で手配した減速水路は 2021年 3月に納品され，雪解けを待って 2022年度予算

にて据え付け工事を行った．高速での突入に耐えるよう，従来品よりも強度を増した設計となっ

ている．また，飛び出し防止用バンジーロープの固定フックも新たなゴール点となる東端に移動

した．減速水路はこれまで，スタイロフォームを水路内面に設けられたアルミチャネルに差し込

み，防水気密テープ（3M All Weather Flashing Tape 8067）で塞ぐ方法を取っていたが，この方法

では雨水が溜まった時に付着が悪く，運用性に難があった．そこで，図 3のように，あらかじめ

屋内でアルミチャネルにスタイロフォームを防水気密テープで目張りしたものを大量に製作して

おき，これを減速水路内にゴムパッキン（5 mm厚）＋ボルト止めするようにした．これにより

雨天時でも難なく施工できるようになった．本方式により，1日 2回走行する時などの迅速な水

路施工を可能にすると考えられる． 

 

図 3 減速水路のゲート 

 

４．走行台車の反転作業 

 従来東から西に走行していた台車を 180度回転し，西端の新スタート点まで移動する作業を研

究室学生総動員で実施した．作業当時の写真を図 4，5に示す．その後，老朽化した金具やコネ

クタ類の刷新を行い，次回走行試験に向けてスタンバイしている状況である． 

 

  

図 4 スレッド台車移動作業 図 5 西端到着後の記念写真 
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GG-ATR 用ガスジェネレーターの温度分布に関する研究および 60 秒燃焼試験の実施 

 

○中田 大将 （航空宇宙機システム研究センター 准教授） 

  藤浦 彰友 （航空宇宙総合工学コース 博士前期 2年） 

  奈女良 実央 （航空宇宙総合工学コース 博士前期 1年） 

  中村 祐太 （航空宇宙総合工学コース 博士前期 2年） 

  安田 一貴 （航空宇宙機システム研究センター 博士研究員） 

  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 准教授） 

  江口  光 （航空宇宙機システム研究センター 助教） 

 

１．はじめに 

 Gas Generator Cycle Air Turbo Ramjet Engine に用いるガスジェネレーターの噴射器は設計の簡素

化，低コスト化のため 3 エレメントからなる噴射器を採用している．このため，燃焼器上流では

燃焼ガスの温度の偏りが発生しやすいことがわかっている．エルボを介してタービンに流入させ

ることによりこの温度勾配はいくらか緩和されることが期待されるが，その程度について R 型熱

電対と放射温度計を併用し，実測を行った．また，過去最長となる 60秒の燃焼試験についても実

施した． 

 

２．研究手法 

 最終的な形態は図 1 のような 2 基併用＋Y 字エルボであるが，今回はシンプルに曲率の効果を

見るため，図 2のように 1 基＋L字エルボの形態とした．図 2において，本来 ATRケーシングに

接続される位置は矢印で示す箇所であるが，タービンノズルを模擬したオリフィスをより下流に

設置するため，幾分直管部を延長している．本来の接続位置には周方向に 6 か所の熱電対ポート

を設け，この位置での温度分布を計測した． 

 

 
 

図 1 最終的な形態 図 2 今回の試験形態 
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３．実験結果 

熱電対ポート位置を図 3に示す．既往研究では c断面にて最大 1600 Kになるところや，600 K

になるところがあり，かなりのばらつきがあることがわかっている． 

 

 

図 3 熱電対ポート位置 

 100 ％スロットリング時の t断面，e断面温度分布を図 4に示す．t断面では 670 K～1530 Kま

でのばらつきがあるのに対し，e断面では 1040～1290 Kとかなり均一化されていることがわか

る．また，図 5に示す 70 ％スロットリング時においても，同じく均一化が進んでいることがわ

かる． 

 

 

図 4 100 ％スロットリング時の t断面，e断面温度分布 
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図 5 サーモグラフィによる温度分布 図 6 燃焼中のエルボ赤熱の様子 

 

図 5，6に燃焼中のエルボサーモグラフィの撮像の様子を示す．燃焼ガスのコア流はエルボの外

側に偏ることがわかる． 

 

４．60 秒燃焼試験 

 また，今年度は過去最長となる 60秒の燃焼試験を実施した．長秒試験では従来の LabVIEW 計

測系が遅延するリスクがあるため，一部データについては共和 EDXおよび KEYENCE NR-Xを併

用し，計測系を二重冗長化した．自動非常停止もこれらの併用機から行った．図 7～9 に燃焼圧，

流量，ダクト外面温度（放射温度計で測定）の履歴をそれぞれ示す．タンク圧は一定のまま，10

秒おきに 100-90-80-70-80-90 ％スロットリングとなるよう，PLC に流調開度を設定し，自動シー

ケンスにて試験を実施した．下り側，上り側とも１秒程度の遷移時間で燃焼圧静定することを確

認した．外面温度はスロットリング開度によらず燃焼開始 15秒頃からほぼ 900 ℃で静定した． 

 

 

図 7 60秒燃焼試験時の燃焼圧変化 
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図 8 60秒燃焼試験における流量変化 

 

 

図 9 60秒燃焼試験における外面温度履歴 

 

５．まとめ 

 ガスジェネレーター燃焼ガスはエルボ通過後に温度均一化が進むことを確認した．また，連続

スロットリングを伴う 60秒燃焼試験を行い，遷移時間や温度安定性について確認した． 

 

参考文献 

[1] 中田，他：LOX/エタノールガスジェネレーターのスロットリング時流量決定精度と遷移特性 

第 66回宇宙科学技術連合講演会，2022/11/1-4，熊本市 

[2] 藤浦，他：GG-ATR エンジン用ガスジェネレータにおけるエルボのガス温度均一化 

令和 4年度宇宙輸送シンポジウム，2023/1/12-13，相模原市 

[3] 奈女良，他：LOX/エタノール ガスジェネレータの高精度流量予測に関する研究 

令和 4年度宇宙輸送シンポジウム，2023/1/12-13，相模原市 
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亜酸化窒素の流動特性可視化と圧力損失モデルの比較検証 

 

○中田 大将 （航空宇宙機システム研究センター 准教授） 

  夛田 卓也 （航空宇宙総合工学コース 博士前期 2年） 

  岡野 裕 （航空宇宙総合工学コース 学部 4 年） 

  安田 一貴 （航空宇宙機システム研究センター 博士研究員） 

  内海 政春 （航空宇宙機システム研究センター長 教授） 

  江口  光 （航空宇宙機システム研究センター 助教） 

 

１．はじめに 

 亜酸化窒素（N2O）は常温約 300 Kで飽和蒸気圧が約 6 MPaと非常に高く，自己加圧供給に適

している．しかしながら，自己加圧供給システムでは酸化剤がタンク内で既に気液平衡の状態に

あるため，インジェクタまでの供給管内全域において二相流となる．対象が高圧となることから

流動様式の同定や適用可能な圧力損失モデルはあまり提唱されておらず，流量予測誤差も大き

い．本研究では N2Oと極めて近い蒸気圧-温度特性を持つ CO2を作動流体とし，直管部の二相流

圧力損失とボイド率を実測し，既存の圧力損失予測式から推定される値との比較を行った． 

 

２．実験設備 

 図 1に本研究で用いた配管系統図を示す．使用した流体は N2Oまたは亜酸化窒素と熱物性値が

類似している CO2を用いた．①タンクに充填された酸化剤は各部を通過して，⑥のインジェクタ

から 4秒間排出される．③は差圧計（KYOWA PDU-A-50KP）である．この差圧計を用いて，対象

とする直管の圧力損失を測定する．直管の長さは 400 mmまたは 800 mmであり，内径は 9.14 mm

である．④はポリカーボネート製の可視化管であり，内径 10 mm，外側は矩形で一辺が 16 mmと

なっている．また，内壁と外壁は可視化撮影のために透明化処理が施されている．⑤は静電容量

ボイド率計であり，これによって各試験のボイド率を計測している． 

 

 

 

図 1 配管系統図 図 2 高速度カメラ撮影形態 



 

12 

 

可視化試験をする場合は，⑦の位置に高速度カメラを配置する．図 2に，PIV 計測システムの

外観図を示す．使用したハイスピードカメラは Photron 製の FATSCAM Mini AX100である．  

 

３．実験結果 

図 3 に実験で得られた二相流差圧（横軸）と，理論式推定値（縦軸）との対比をプロットした

ものを載せる．理論式では，ダルシー・ワイスバッハの式に，Owens，Dukler，Ducoulombierの二

相粘性係数（ボイド率は）を適用したものをそれぞれ用いた．特に②Dukler 式の場合に平均誤差

（ME）が 5 ％以下と小さく，幅広いボイド率に対し，予測モデルとして適していることが示唆さ

れた．詳細は参考文献[1]を参照されたい． 

また，高速度カメラによる可視化の結果としては．図 4のような数百m程度の気泡径および

3.9 m/s程度の気泡流速が観測された．連続の式から求められる気液平均速度は 10 m/sである．

この可視化画像は壁面から 1 mm程度以内の部分にピントがあったものであるため，主流部では

より高速の気泡が存在していると考える．主流部は手前の気泡に遮られ，なかなか鮮明な気泡を

見ることが難しいが，今後光路長などを変えての試験を試みたい． 

  

図 3 各予測式を用いた圧力損失 図 4 壁面近傍での可視化画像 

 

参考文献 

[1] 夛田，他：N₂Oの自己加圧供給による気液二相流の圧力損失予測に関する研究 

日本航空宇宙学会 2023年北部支部講演会，2023/3/21-22，JAXA 角田 
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宇宙用フライトタンクへの亜酸化窒素充填・排出特性に関する研究 

 

○中田 大将 （航空宇宙機システム研究センター 准教授） 

  夛田 卓也 （航空宇宙総合工学コース 博士前期 2年） 

  岡野 裕 （航空宇宙総合工学コース 学部 4 年） 

  安田 一貴 （航空宇宙機システム研究センター 博士研究員） 

  内海 政春 （航空宇宙機システム研究センター長 教授） 

  江口  光 （航空宇宙機システム研究センター 助教） 

 

１．はじめに 

 亜酸化窒素（N2O）はその高い蒸気圧により自己加圧システムを成立させ得ること，あるいは毒

性の無い常温酸化剤としても使いやすい候補であるため，小規模フライトミッションに広く使わ

れる．地上からの打ち上げでは実例が多くあるものの，宇宙空間におけるN2O運用事例は乏しく，

姿勢変化やスピンに伴う重心変化への対処や，無重力空間でのリテンション～液面静定までの液

体挙動把握など様々な技術課題について精査が必要である．人工衛星用タンクでは一般にダイヤ

フラム（隔壁）やブラダ（風船）によって完全に押しガスと推進剤を分ける充填方法が一般的で

あるが，前者は充填時に N2O の高い蒸気圧（常温で 6 MPa程度）で破膜させる恐れがあり，ダイ

アフラムの両側の差圧を管理しながら充填する必要があると考えられる．ブラダは柔軟性があり，

片側に大きな圧力がかかったとしても膨張してタンク内壁に張り付くため，N2O のフライト品と

して適用しやすいと考えられる．ここでは昨年度に引き続き，様々な姿勢での充填特性を確認し

た．また，可視化透明タンクを用いた充填特性確認試験も行った． 

 

２．実験設備 

 ブラダタンクとして，イーグル工業製プラント用アキュムレーター（AT18M-20）を用いた．こ

れは使用圧 16 MPaで重量 54 kgあり，フライトにそのまま使えるものではないが，地上実証試験

用として安価・迅速に入手可能なものである．断面図を図 1に，試験形態を図 2に示す． 

 

 

図 1 ブラダタンク断面図 図 2 試験形態（Case#1-#4） 
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図 2 に示すように，ブラダ内側に酸化剤液を充填するパターンとブラダ外側に充填するパター

ン，および下から充填・排出を行うパターンと上から充填・排出を行うパターンの計 4 通りを試

した．なお，本研究の一連の実験では基本的に蒸気圧－温度特性が N2O とほぼ等しい CO2を模擬

流体として使用した． 

 

３．実験結果 

図 3に Case#1における充填時のタンク内圧力・温度・重量の時間変化を示す．タンク重量 8 kg

程度までは Ventをせずに入ってゆくことがわかる．この時に起こっている現象は以下のとおりで

ある．まず空のランタンクに CO2 が一気に流入し，その蒸発潜熱でタンク温度が低下する．従っ

てその蒸気圧たるタンク圧も上流の親ボンベよりは低くなる．これにより親ボンベとの差圧が出

来ることから充填が続いてゆく．しかしながら，t=50 秒のところで温度・圧力とも一定となり，

上流ともほぼ同じになる．その後 t=120 秒程度のところで 3 秒間 Vent Valve を開けると，再度タ

ンク温度・タンク圧力が低下し，その後再度充填すると，今度は t=200 秒までに 10 kg程度充填さ

れる．このような 3 秒ベントの操作を繰り返すことで，最終的に 12 kg 弱の液を充填できた．さ

らに，図 4 のようなサイトグラスを用い，ブラダ内の気泡が完全に抜けるまで待機してから充填

を行ったところ，最終的に容積上限となる 15.2 kgを充填できた．この Case1の場合が最も効率よ

く確実に充填・排出を行うことができ，他のケースでは容積上限までの充填は困難であった．排

出特性を含めた詳細については参考文献[1]を参照されたい． 

 

 

 

図 4 サイトグラスを用いた可視化 

 

図 3 Case#1 充填時の圧力・温度・重量 
図 5 15.2 kg充填時の履歴 

 

参考文献 

[1] 中田，他：フライトタンクへの亜酸化窒素充填と排出における諸課題 

日本航空宇宙学会 2023年北部支部講演会，2023/3/21-22，JAXA 角田 
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マルチボディダイナミクスによる航空宇宙機用エンジンの非定常軸振動解析 

 

○中澤 瑠   （航空宇宙総合工学コース 博士前期 2年） 

  江口 光   （航空宇宙機システム研究センター 助教） 

  中田 大将 （航空宇宙機システム研究センター 准教授） 

  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 

本学航空宇宙機システム研究センターで研究開発が進められている GG-ATR エンジンは，定格

運転回転数に至るまでに 2 つの危険速度を通過する必要があることが判明している．一般的に航

空宇宙機用エンジンは無効推薬量の低減を目的として始動停止過渡時に急な加減速を行うため，

危険速度を通過するエンジンの始動時および停止時では非定常状態となり，安定作動の実現のた

めには過渡状態における振動特性の把握が重要となる． 

本研究では，ロータシステムの精緻なモデリングとマルチボディダイナミクス(MBD)による非

定常軸振動解析を行うことにより，回転軸系の非定常振動特性の検討を行った．その概要につい

て報告する． 

 

２．ロータシステムのモデリング 

 回転軸系の軸振動解析では，不釣り合い（マスアンバランス）による振動応答を検討対象とす

る．分布不釣り合いを再現するために回転軸に対し 5 か所に集中質量として不釣り合いを設定し

た（1）．また，回転軸は前後のマウントで異方性支持している（図 1）．軸振幅は図 2 に示すよ

うに，軸方向 13 か所にて評価した． 

 

 

図 1 軸振動解析モデル 
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図 2 振動計測位置 

 

３．軸振動解析結果 

３－１．実験結果と解析結果の比較 

x 方向(水平方向)の振動履歴（時刻歴応答）を図 3 に，y 方向(垂直方向)の振動履歴（時刻歴

応答）を図 4 に示す．実験結果は橙色，解析結果は青色で示している．ここでの振幅の評価位置

は図 2 に示す圧縮機背面である．図 3 および図 4 より，センサ位置における実験結果と解析結果

の振幅は，一次危険速度，二次危険速度ともにおおむね一致していると言える． 

 

  

図 3 x 方向の振動履歴 図 4 y 方向の振動履歴 

 

 

 

３－２．各計測点の軌道 

 各振動評価点の 1 次危険速度通過時の軌道（振れまわりのオービット）を図 5，2 次危険速度

通過時の軌道を図 6 に示す． 
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図 5 1 次危険速度通過時の各計測点の軌道 図 6 2 次危険速度通過時の各計測点の軌道 

 

解析結果より，実験では得られない計測点以外の 3 次元的な振動挙動を可視化することができ

ている．1 次危険速度通過時は軸系の先端側（圧縮機側）が実験での振動計測断面に比べ大きく

振動し，2 次危険速度通過時は軸系の後端側（タービン側）が大きく振れまわっていることがわ

かる．また，軸系のオービットは，1 次危険速度通過時に軸系先端側が楕円，後端側が真円形状

となっている．一方，2 次危険速度では軸系先端側が真円，軸系後端側が楕円となっている．こ

の結果より，ふれまわりの大きい箇所は剛性の異方性の影響を強く受けて楕円軌道となり，小さ

い箇所は異方性の影響が少なく真円に近い軌道となることがわかった． 

 

３－３．モード形状 

 次に，1 次危険速度通過時の主軸のモード形状を図 7，2 次危険速度通過時の主軸のモード形

状を図 8 に示す． 

 

 

図 7 1 次危険速度通過時における主軸のモード形状 
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図 8 2 次危険速度通過時における主軸のモード形状 

 

これらの結果より危険速度通過時の非定常な軸の振動挙動を可視化することができた. 
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GG-ATR エンジン用ダンパー要素試験に関する研究 

 

○湊 亮二郎 （航空宇宙システム工学ユニット 助教） 

沖田 承夢 （創造工学科航空宇宙工学コース 4 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） 

 

１．はじめに 

 小型無人超音速実験機オオワシ 2 号機の推進エンジンとして，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（GG-ATR エンジン）が搭載される予定である．GG-ATR エンジ

ンの定格回転数は 58000 rpm に達するため，回転軸系のアンバランスが存在すると強制振動が発

生する．その振動を抑制するためには軸受にダンパーを設置することが必要であるが，エンジン

作動中は温度環境が変化するため，金属粒子やワイヤの乾性摩擦を利用した摩擦ダンパーが求め

られる．前側軸受に粒子ダンパーを適用し，後部軸受にワイヤーメッシュダンパー(WMD)を適用

することが想定されていたが，従来の WMD では剛性が高過ぎて実機適用が困難であった．そこ

で 2022年度は改良型のWMDを提案し，その振動試験を実施して減衰性能の計測を行った． 

 

２．GG-ATR エンジン用 WMD 試験装置 

２－１．WMD 形状と試験装置 

 図 1と図 2に，それぞれ従来の GG-ATRエンジン用WMD と改良したWMDの形状を示す．

赤く塗りつぶした箇所がWMD に相当する箇所である．従来形状では，WMDをソフトマウント

に挟み込んでおり，径方向に拘束が掛かっている形状になる．そのためダンパーの剛性が高くな

っていると考えられる．そこで 2022年度は，ダンパーを 2分割にして径方向の拘束が掛からな

いような形状を提案した．図 2にその形状を示す．図 2のWMD はエンジンに装着する際に軸方

向に圧縮して，ワイヤー間の摩擦力を増やして減衰力を増やすことを意図している． 

 

  

図 1  WMD 設計変更前                  図 2  WMD設計変更後 

 

 この改良型WMD の試験部品を製作し，振動試験を実施した．図 3に改良型WMD 振動試験装

置の概観を示す． 
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図 3 改良型WMD振動試験装置の概観 

 

２－２．試験条件 

 過去の GG-ATR エンジンの振動試験から，GG-ATR エンジンの軸系の一次危険速度と二次危

険速度はそれぞれ 15000 rpm（250 Hz）前後，及び 21000 rpm(350 Hz)付近にあることが判明し

ている．その結果を踏まえて本研究では，試験周波数を 200 Hzから 350 Hz に設定した．また

振動振幅は実際のエンジン作動環境を想定し 20 m-pp ～80 m-pp と設定した． 

 

３．試験結果 

 過去の研究から，GG-ATR エンジンの後部軸受用ダンパーの減衰係数は 1500N s/m 以上，剛

性係数は 6 kN/mm程度であることが望まれている．これらを改良型 WMD の達成目標とす

る．改良型 WMD は 2つのワイヤーメッシュから構成されるが，今回は前方側のワイヤーメッ

シュ，即ち図 2 中の左側のワイヤーメッシュのみで試験を行った．図 4と図 5 に改良型 WMD

の剛性係数と減衰係数の試験結果をそれぞれ示す． 

 

図 4  改良型WMDの剛性係数                  図 5  改良型WMD の減衰係数 

 

 剛性係数は，加振周波数に対してほぼ一定の値を取る結果となった．また従来型の WMDに比

べて改良型の剛性係数は大幅に減少しており，改良の効果が見られたが，目標とする水準にはま
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だ到達していない．この点は改良の余地がある．図 5 の減衰係数は，一般的に加振周波数が大き

くなると減衰係数が下がる傾向にある．しかし概ね目標とする減衰係数のレベルには達している． 

 今後は，剛性係数を適正な水準にするため，ワイヤー線径を細くする，もしくはワイヤー密度

を下げるなどの措置を施して振動試験を行い，GG-ATR エンジン実機搭載型の WMD の開発を目

指す． 
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ＡＴＲ－ＧＧ推薬供給系の検討（BE タンク） 

 

○穴田 蒼輝 （航空宇宙総合工学コース 博士前期 2年） 

居倉 葵依（航空宇宙システム工学コース 学部 4 年） 

和田 拓也（航空宇宙システム工学コース 学部 4 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 

室蘭工業大学航空宇宙機システム研究センターでは，小型超音速実験機オオワシ 2 号機の研究

開発が進行中である．また，同機の燃料供給系では，バイオエタノールを加圧ガスにより供給す

るシステムが検討されている．液体燃料タンクにおいて，飛行中の加速度に起因するスロッシン

グが発生する．スロッシングにより，液体燃料へ加圧ガスが混入することによるエンジンの故障

のリスクの増加および機体姿勢制御システムへの悪影響が懸念される． 

そこで本研究では，加圧ガス巻き込み問題を解決するために，同機燃料タンクにおけるガス巻

き込み抑制機構（内部デバイス）の研究・開発を行い，その性能を評価することを最終目標とす

る． 

すでに水を用いて内部デバイスの液捕捉機構（金属メッシュ）に関する解析・実験を行った．

実機相当流量 0.6 L/s で液体を排出し，ガス巻き込みが抑制可能であることを確認した[1]．これま

でにノズル本数を 4 とした内部デバイスにおいて実機相当流量 0.6 L/s でガス巻き込み抑制可能性

の検証を静止状態で実施し[2]，さらに白老高速軌道実験装置を用いた加速度環境における液排出

試験およびタンク内部のスロッシング挙動観察，数値解析結果との比較検証を実施した[3]．本年

度はこれに引き続き，バイオエタノールに物性値の近いイソプロパノール（IPA）向け内部デバイ

スの試作，液排出試験，およびスロッシング抑制機構の試作検証試験を実施した． 

 

２．IPAを用いた推薬捕捉機構性能検証 

 バイオエタノールに物性値の近いイソプロパノール（IPA）を用いた推薬捕捉機構の試作，液排

出時の推薬捕捉機能の検証を行った． 

 

２－１．実験方法 

 推薬捕捉機構のガス巻き込み抑制性能を評価するため，塩ビタンクに推薬捕捉機構を取付けた

状態で液排出実験を実施した．加圧ガスは実機条件と同様に GN₂を使用した． 

図 1 に本実験の配管系統図を示す．IPA 充填前にタンク内を真空排気し，推薬捕捉機構内の空

気を取り除いた．ボンベから供給された GN2でタンク内を加圧し，液排出行った．液排出時のガ

ス巻き込みを確認するために，タンクの上側と横側からカメラでタンク内を撮影した． 
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図 1 配管系統図 

 

２－２．実験結果と考察 

図 2 に推薬捕捉機構近傍の流動挙動を示す．タンクの初期加圧値を 0.15 MPaG とした．液排出

開始時の 0 s の図より，排出開始直後に気泡が推薬捕捉機構内に存在することがわかる．この気泡

は推薬捕捉機構内に残存した空気であると考えられる．その理由として，気泡が見える段階では

推薬捕捉機構全体が IPA 内に浸漬されていたためである．したがって，排出時におけるガスの推

薬捕捉機構内への侵入が見られないため，ガス巻き込みの抑制に成功したといえる．56 s で液排

出が終了した． 

図 3 にタンク内圧力と IPA の排出流量の時間変化を示す．このとき，図より液体の最大排出流

量は約 11 L/min となった． 

 

 

 

 

0 s 56 s 

図 2 液排出時の推薬捕捉機構内の流動挙動 

 

気泡 
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図 3 時刻毎のタンク内圧力と排出流量のグラフ 

 

以上より，本実験の課題は 2 つ存在する．1 つ目は IPA 充填時に推薬捕捉機構内に空気が残存

し，完全にガス巻き込みを防止することが未達成であること．2 つ目は設計流量 36 L/min での液

排出が未達成であることである．この 2 つの課題の解決する方法として，より排気速度の大きい

真空ポンプで真空排気すること，0.15 MPaG よりも高い圧力で加圧することが挙げられる．しか

し，塩ビタンクの耐圧性の観点からこれ以上圧力を上昇させることが不可能である．そこで，よ

り耐圧性の高いステンレスタンクで液排出試験を実施し，設計流量での液排出を目指した．ただ

しステンレスタンクを用いた場合，タンク外部からの流動挙動観察が不可能となる．そこで，推

薬捕捉機構側の鏡板を透明のポリカーボネート製とすることとした． 

図 4 にステンレスタンクを用いた液排出試験の系統を示す．本実験では，タンク内部の圧力を

フィードバックして加圧ガスの供給を制御する Bang-Bang 制御による調圧を行い，設計流量 36 

L/min の達成を目指した． 

 

 

図 4 金属タンクを用いた実験の配管系統図 

 

表 1 に金属タンクを用いた実験の実験条件を示す． 
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表 1 実験条件 

レギュレータ二次圧 

MPaG 

目標圧力 

MPaG 

上限値 

MPaG 

下限値 

MPaG 

0.4 

0.15 0.16 0.14 

0.2 0.21 0.19 

0.25 0.26 0.24 

0.3 0.31 0.29 

0.35 0.36 0.34 

 

金属タンクに推薬捕捉機構を取付け，液排出実験を行った．表 2 に加圧条件，液排出流量を示

す．レギュレータ二次圧 0.4 MPaG のすべての条件においてガス巻き込みの抑制に成功した．レギ

ュレータ二次圧 0.4 MPaG の目標圧力 0.35 MPaG において，目標圧力を維持するのに必要な GN₂

の流量が不足していたため，圧力を上限値，下限値の範囲内に維持するという目標が未達成とい

う結果になった．そこで，レギュレータ―の二次圧を 0.5 MPaG に昇圧し，実験を行った結果，流

量 15.8 L/minでガス巻き込みが生じ，設計流量 36 L/minでの推薬捕捉機能の達成はできなかった．

設計流量より低い流量でガス巻き込みが生じた原因は，バブルポイントが想定より低くなったた

めと考えられたため，本研究ではバブルポイントを改めて計測することとした． 

 

表 2 実験結果 

レギュレータ 

二次圧(MPaG) 

目標圧力 

(MPaG) 

上限値 

(MPaG) 

下限値 

(MPaG) 

体積流量 

(L/min) 

0.4 

0.15 0.16 0.14 7.7 

0.2 0.21 0.19 10.2 

0.25 0.26 0.24 11 

0.3 0.31 0.29 12.6 

0.35 0.36 0.34 12.2 

0.5 0.35 0.36 0.34 15.8 

 

平らな金網のバブルポイント圧の値と金網を湾曲させた場合のバブルポイント圧の値に違いが

ある可能性があるため，湾曲させた金網を用いたバブルポイント圧試験を実施し，湾曲させた場

合のバブルポイント圧の値を求めた．図 5 にバブルポイント試験系統図，図 6 にタンク断面図を

示す．電源とロガーとの間にスイッチを介し，ガス巻き込みの瞬間と液膜再形成の瞬間にスイッ

チを押すことで，ガス巻き込みした瞬間と液膜再形成の瞬間のタイムスタンプを電圧として記録

した． 
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図 5 𝑃𝐵𝑃計測試験系統図 図 6 タンク断面図 

 

 図 7 にバブルポイント圧試験で計測した圧力と電圧のグラフを示す．電圧のグラフで 2 か所ピ

ーク値が存在するが，第一のピークはガス巻き込みが発生した時点，第二のピークは液膜が再形

成された時点を示す． 

 

 

図 7 時刻毎のタンク内圧力と電圧 

 

バブルポイント圧試験結果より，𝑃𝐵𝑃は 2978.16 Pa となり，設計値である 6400 Pa と比較して

低い結果となった． 

 

 

３．スロッシング抑制機構の試作，検証 

スロッシング抑制機構を考案，試作し，水を用いた検証試験を実施した． 

 

３－１．スロッシング抑制機構の概要 

図 8 にスロッシング抑制機構の概要を示す．図に示すように二種類の機構を考案した．抑制機

構に円筒形状を利用することによって，液体と固体壁の接触面積が増加するため，液体の粘性応

力による減衰を増加させる．円筒形状内部のスロッシング抑制には，横スロッシング抑制手法と
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して一般的なリングバッフルの思想を適用する．抑制機構は 2 種類用意した．抑制機構 TYPE-A

の円筒部側壁には綾畳織(165/1400)の金属メッシュを使用した．円筒部に金属メッシュを用いるこ

とで抑制機構内部に液体の残存を防止することができるとともに，メッシュ表面に液膜を形成す

ることにより接触面積を増加させ，減衰を高めることが期待できる． 

 

  

TYPE-A               TYPE-B 

図 8 スロッシング抑制機構の概要 

 

３－２．加振試験概要 

新たに設計した抑制機構を実寸大模型タンクに搭載する．クレーンを用いて，タンクを含む実

験装置全体にピッチ方向の加速度を作用させ，液体の挙動をカメラで観察し，抑制機構非搭載時

の液体の挙動との比較を行った．この際，地面に着地することを防止するために滑車を利用した．

観察液体は食紅で着色した水とし，液量は液排出開始直後の残液を 80 ％，液面がタンク中心部ま

で低下した時の残液を 50 ％，液排出終了間際の残液を 20％と考え，80 ％，50 ％，20 ％とし，

計測項目として，架台にかかる加速度，実験前後の架台の傾き角，液体挙動(動画:30 fps)とした．

図 9 に製作した実験装置の外観を示す． 

 

  

図 9 加振試験装置概要 
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３－３．加振試験結果および考察 

表 3 に加振試験概要を示す．なおこの場合の液量はタンク体積の 20 ％とした．落下開始後

0.40 sec)では，抑制機構 TYPE-A の場合と抑制機構非搭載の場合では抑制機構 TYPE-B で見られ

るようなしぶきを上げるような液体の挙動が見られず，スロッシングが抑制できているといえ

る．落下開始後 1.47 sec では，抑制機構 TYPE-A では抑制機構 TYPE-B や抑制機構非搭載の場合

に見られた大きな液面の乱れが見られず，スロッシングが抑制できているといえる． 

 

Table 3  加振試験結果概要 

No. 

Device 
落下開始 0.40 sec 後 落下開始 1.47 sec 後 

TYPE-A 

  

TYPE-B 

  

w/o 

device 

  

 

４．まとめ  

本研究では，燃料のバイオエタノールの物性に近い IPA を用いた推薬捕捉機構の検証試験，水

を用いたスロッシング抑制機構の検証試験を実施した．結果を以下にまとめる． 

・ IPA を用いた推薬捕捉機構の考案および検証試験を実施し，流量 15.8 L/min においてガス巻

き込みが発生することが分かった． 

・ 設計流量でのガス巻き込み抑制が達成できなかったため，推薬捕捉機構を用いた円筒形状金

網でのバブルポイント試験を実施し，バブルポイント圧力が平面金網と異なることが分かっ

た． 

・ スロッシング抑制機構として円筒形金網および円筒内にリングバッフルを用いたものを考案

し，加振試験によりスロッシング抑制が実現できることを確認した． 
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ＡＴＲ－ＧＧ推薬供給系の検討（LOX タンク） 

 

○濵田 慶一郎 （航空宇宙総合工学コース 博士前期 2 年） 

 殿山 紘生 （航空宇宙システム工学コース 学部 4 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 

室蘭工業大学・航空宇宙機システム研究センターでは，高速度飛行環境下での技術検証のため

超音速無人実験機の開発が行われている．このエンジンでは，推進剤にバイオエタノール(BE)，

酸化剤に液体酸素(LOX)を使用し，窒素ガス(GN2)加圧による推薬供給システムが検討されている．

液体酸素は極低温液体であるため，加圧ガスと液体酸素及びタンク内壁の温度差により加圧ガス

が冷却される．そのためタンク内部の圧力制御に必要なガスの量が不足する．ガスの量が不足す

ると，タンク内部の圧力を維持することができなくなり，推薬供給に悪影響を及ぼす．しかし過

剰なガスの搭載は機体重量に悪影響を与えるため，加圧ガス消費量の予測技術が必要である． 

 そこで本研究では，同機の極低温推薬タンクの推薬供給システムの設計技術の開発を最終目的

とする．これまではタンク内部調圧機構の検証，解析結果の評価を目的とした模擬推薬排出時の

タンク内部温度の時間変化の取得を実施してきた[1][2][3][4]．本年度は上記設計技術確立に向け

て実施したタンク内熱流動挙動解析ツールの構築として実施した，相変化を含むタンク内部熱流

動解析および解析結果を検証するための要素実験を実施した． 

 

２．実験概要 

 本実験では，小型超音速飛行実験機の実寸酸化剤タンクを使用し，模擬推薬排出実験を行った．

実験に使用した試験タンクを図 1 に示す．図 2 に実験槽の内部温度の測定箇所を示し，番号は下

から順に記載している．また，実験系統を図 3 に，実験条件を表 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．本試験タンクは実機タンクとは異なり，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．模擬推進薬には，液体酸素の

代わりに飽和温度に近く，安全性を考慮し液体窒素を使用した．加圧ガスにはヘリウムガスを使

用した．液体窒素は，自己加圧式の液体窒素容器から試験槽に充填され，充填が完了するとタン

ク内はヘリウムガスで加圧され，液体窒素の排出が開始される．今回新たにタービン流量計を設

置し実験を行った．液体窒素排出流量は重量変化から求めていたため平均流量のみのデータだっ

たが，タービン流量計を使用することにより瞬間流量を求めることが出来る．今回はタービン流

量計で得た流量データと重量変化から求めた流量データを比較し，信頼性を確認する．また，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 Bang-Bang

制御とした．測定項目は，試験槽内の流体温度（16 点），外壁温度（3 点），試験槽内の圧力，
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加圧ガス流量，加圧ガス温度，液体排出温度，液体窒素排出流量である．温度測定には T 型熱電

対（シース外径：0.5 mm）を使用した． 

 

 

       図 1 試験タンク            図 2 試験タンク内温度計測点 

 

 

 

図 3 実験系統 

 

表 1 実験条件 

Experimental number A B 

Target pressure [MPaG] 0.2 0.2 

Lower limit [MPaG] 0.195 0.195 

Upper limit [MPaG] 0.205 0.205 

Upstream pressure [MPaG] 0.4 0.4 

Volumetric flow rate [L/min] 18 12 

Turbine flowmeter × 〇 

 

 

２．解析概要 

解析条件を表 2に示す．ANSYS Fluentを使用し，VOF法でタンク内熱流動を考慮した液体排出

特性の解析を行う．さらに変化を考慮するために LeeModelを適用した．以下の Table.3に LeeModel

を構成する方程式示す．なお表 2 に示す ecoeff と ccoeff は経験係数である．初期条件でタンク内

温度 80 K，タンク内圧 0.2 MPa，液面高さは 180 mmとする．液体窒素の体積流量と加圧ガスであ
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るヘリウムの温度は，それぞれ実験で得られた値を時間変化で与えた．条件 C では加圧ガス温度

を下げ数値解析の温度分布に影響があるかを確認した．本研究では，条件 A，B の実験で得られ

た温度と数値解析結果の関係を確認した．さらに条件 B と条件 Cで比較を行い解析結果の確認を

行った． 

 

表 2 解析条件 

 Mass Flow Rate

（L/min） 

Helium 

Temperature (K) 

A 18 291.5 

B 12 290.4 

C 12 230.0 

 

表 3 Leeモデル 

𝑚̇𝑙𝑣 = 𝑐𝑜𝑒𝑓𝑓𝑒 × 𝛼𝑙𝜌𝑙
(𝑇𝑙 − 𝑇𝑠𝑎𝑡)

𝑇𝑠𝑎𝑡
         

(𝑇𝑙 > 𝑇𝑠𝑎𝑡) 

 

evaporation frequency 

𝑚̇𝑣𝑙 = 𝑐𝑜𝑒𝑓𝑓𝑐 × 𝛼𝑣𝜌𝑣
(𝑇𝑠𝑎𝑡−𝑇𝑣)

𝑇𝑠𝑎𝑡
         

(𝑇𝑣 < 𝑇𝑠𝑎𝑡) 

 

Condensation frequency 

α: volume fraction，ρ: Density，T: Temperature 

m: Mass transfer rate (kg/sec/𝑚3) 

subscript l: Liquid phase，subscript v: Gas phase，subscript sat: 

Saturation temperature 

 

３．結果と考察 

タンクにおける温度分布の時間変化につき，実験と数値解析結果の比較を行った． 

条件 Bにおけるタンク内温度の時間変化を図 4と図 5に示す．ここでは実験結果と数値解析結

果の比較についても記している．また条件 B と条件 Cの数値解析結果を図 6と図 7に示す． 

図 4では 22[s]時点まで数値解析と実験結果の差異は小さく液体窒素の飽和温度付近を示す．そ

の後，液排出に伴い実験と解析ともに温度が上昇していることがわかる．その際の温度分布の差

異が大きくなることがわかる．図 5 では加圧ガス流入直後から差異が大きいことがわかる．実験

では加圧ガスの流入後少しずつ温度が上昇しているが，解析では加圧ガスの流入直後に温度の上

昇量が大きいことがわかる．このことから，液相での温度分布は一致を得ることが出来ているが，

気相温度分布において良好な一致を得ることが出来ていない．よって解析は実験と比較して，気

相が加圧ガスの温度に影響を受けやすいことがわかった．これらの結果は条件 Aと同じような結

果が得られた． 

次に条件 B の解析と条件 C の解析で温度分布の比較をする．条件 B の解析では実験器具内の加

圧ガス温度の低下を再現できていないため，実際に加圧ガス温度を下げた状態で数値解析内を行

い，どのような影響があるかを確認していく．まず，液相の温度分布には影響が少なく，飽和温

度付近を示す．ここで気相温度分布に関して，加圧ガス温度を下げることにより，全体的に加圧
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ガス温度を下げた条件 Cの方は条件 Bに比べて温度が低いことや温度の上がるタイミングが遅く

なっていることが分かる．また温度の急上昇も緩和されていることが見て取ることが出来る．そ

のため実験値に近づいていることが分かる．よって実験の温度分布に近づけさせるためには，加

圧ガスの温度低下を再現しなければならないことが分かった． 

 

  

図 4 条件 Bにおける温度分布変化     図 5 条件 B における温度分布変化 

（ILT-1～ILT-4）              （ILT-5～ILT-8） 

  

図 6 条件 Bにおける温度分布変化     図 7 条件 B における温度分布変化 

（ILT-1～ILT-4）              （ILT-5～ILT-8） 

 

４．結言 

極低温推薬タンクの推薬供給システムの設計技術の開発という本研究の最終目的に基づき，試

験タンクを用いた実験により得られた温度変化とタンク内熱流動を考慮した液体排出の解析から

得られた温度変化を比較した．相変化の考慮により，液相内部の温度分布の時間変化は解析によ

り良好にできたが，気相内部の温度分布の際は依然として大きい． 

今後は気相内部の温度分布の不一致の原因究明，対策および三次元解析モデルの構築が課題で

ある． 
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小型超音速飛行実験機の遷音速抗力の評価と低減 

 

○重清 智大 （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 

小型超音速飛行実験機オオワシについて，超音速域への加速性能を確保するために，エリアル

ールに基づいて遷音速抗力低減が進められてきた[1]．その取り組みにおいて，以下の 2つの課題

が残っている． 

1） 遷音速風洞試験において，模型支持スティング後端の拡大部で生じる圧縮波によってインテ

ーク後部や胴体底面の圧力が乱れ（スティング干渉），正確な全機抗力の計測ができていないこと

が，CFD解析によって推定された[2]．また，オオワシは胴体後端にエンジンを搭載することから，

エンジンの存在とその排気流が全機抗力に影響する可能性がある． 

2） 3自由度飛行経路解析の手法として，従来は推力余裕最大の領域に沿って飛行するように手

動で飛行経路を調整していた（手動解）[3]．しかし，この手法による最大到達マッハ数は最適解

ではない．飛行解析では設定すべき変数が多く，さらに変数間にトレードオフが存在するため，

手動での最適解探索は極めて困難である． 

そこで本研究では，以下の 3項目を目的とする． 

① スティング干渉を低減できるようにスティング形状を修正し，遷音速風洞試験によって正確

な全機抗力を計測する． 

② エンジンの存在とその排気流が全機抗力に与える影響を明らかにする． 

③ 遺伝アルゴリズムを用いて飛行経路の最適解を探索する． 

 

２．スティング形状の修正による正確な全機抗力の計測 

スティング干渉低減効果があると見込まれるスティング支持形態を種々提案し，その効果を

CFD解析で推算する．スティング干渉低減効果が最も大きいと予測される形態を採用し，遷音速

風洞試験に供する．CFD解析条件を Table 1に示す．風洞試験には JAXA/ISAS遷音速風洞を用い

る．風洞試験の条件を Table 2に示す．力・モーメントは 6分力内挿天秤で計測し，ベース圧は圧

力計測管で計測する． 

 

Table 1. CFD analysis conditions. 
Analysis model Wind tunnel test model (7/60 scale) 

Grid spacing 
0.5 mm (Rear of fuselage and forward of sting) 

1.0 mm (Forward of fuselage and Rear of sting) 

Total cell count About 8,000,000 points 

Turbulence model Spalart-Allmaras model 

Mach number 0.7~1.3 (0.2 increments) 

Angle of attack 0 deg 

Static temperature 
Consistent with wind tunnel test data 

Static pressure 
 

Table 2. Wind tunnel test conditions. 
Airflow Mach number 0.5~1.3 (Mach sweep) 

Total pressure 1.5 kgf/cm3  

Pitch angle 0.0 deg 

Roll angle 0.0 deg 
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提案するスティング支持形態を Figs. 1-2に示す．ここで，Without Stingは自由飛行状態に相当

する．Conventional Stingは，従来の風洞試験で用いていたスティングである．Extended Stingは圧

縮波によるベース圧上昇を緩和するために，テーパー部を模型底面から離し，傾斜角を小さくし

た形状である． 

 

  
(a) Without Sting. (a) Without Sting. 

  
(b) Without Sting (with nozzle). (b) Without Sting (with nozzle). 

  
(c) Conventional Sting. (c) Conventional Sting. 

  

(d) Offset Sting (60 mm). (d) Extended Sting. 

  
(e) Offset Sting (90 mm). (e) Extended Sting with pressure tube. 

 

Fig. 2. CFD analysis model with intake. 

(f) Offset Sting (120 mm). 

 
(g) Extended Sting. 

Fig. 1. CFD analysis model without intake. 

 

CFD解析結果を Fig. 3に示す．Extended StingはWithout Stingすなわち自由飛行状態に最も近い

全機抗力を示しており，底面圧力もWithout Stingに近い．そこで Extended Stingを採用し，風洞

試験に供する． 

 

  

(a) Drag coefficient. (b) Base pressure. 

Fig. 3. CFD analysis results for conventional and proposed sting shapes. 
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風洞試験結果を Fig. 4に示す．Conventional Stingと比較して，Extended Stingでは全機抗力が大

きく増加し，ベース圧は低下することがわかる．最大でマッハ 1.0において 83 Counts（27.6 %）

抗力が増大することがわかる． 

 

  

(a) Drag coefficient. (b) Base pressure. 

Fig. 4. Wind tunnel test results for conventional and proposed sting shapes. 

 

３．排気流を含む CFD 解析 

風洞試験において吸排気を再現することは極めて困難であるため，CFD解析のみから全機抗力

の変化を予測する．このため，計算コストよりも計算精度を優先した Table 3の条件で解析する． 

吸排気の有無で 4パターンの解析を実施した．全機抗力の推算結果を Fig. 5に示す．吸気の存

在によってマッハ数全域で抗力が低減され，排気の存在によって亜音速域では抗力増大，超音速

域では抗力低減が予測されている．吸排気あり（With intake flow – With exhaust flow）と吸排気無

し（Without intake flow – Without exhaust flow）を比較すると，吸排気によって最大でマッハ 1.3で

102 Counts (24.0 %)の抗力低減が予測されている． 

Table. 3. Conditions of CFD analysis including intake 

and exhaust flows. 

Analysis model 
Full Scale Vehicle Model  

(half cut, semispan: 1.2 m) 

Grid spacing 4.0 mm 

Boundary layer mesh 
𝑦+ = 10  

(Dimensionless wall distance : 0.1 mm) 

Mesh refinement 
20.0 mm (around the model) 

20.0 mm (around the exhaust flow) 

Total cell count About 36,000,000 points 

Turbulence model k-ω SST model 

Mach number 0.7~1.3 (0.1 increments) 

Angle of attack 0 deg 

Static temperature Conditions along the path of a 3-DOF 

flight path analysis Static pressure 
 

 
Fig. 5. Results of CFD analysis including intake 

and exhaust flows. 

 

４．遺伝アルゴリズムによる飛行経路の最適化 

3自由度飛行解析は，三次元慣性極座標系の運動方程式をコンピュータで数値的に解き，オオ

ワシの飛行性能を予測するものである．最適化に用いる遺伝アルゴリズムは，生物の進化に着想

を得た最適化手法である[4]．選択，交叉，および突然変異を経て，性能の良いサンプル（目的関

数を満たすサンプル）の遺伝子を次世代へ継承していくことによって，最適解に到達できるとさ

れている．今回の遺伝アルゴリズムの条件を Table 4に示す． 
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従来手法による手動解と遺伝アルゴリズムによる最適解を Fig. 6 に示す．手動解では𝑀𝑚𝑎𝑥 =

2.30，𝑊𝑝𝑟𝑜𝑝𝑒𝑙𝑙𝑎𝑛𝑡|𝑀_2.0 = 13.3 kgと予測されたが，遺伝アルゴリズムでは𝑀𝑚𝑎𝑥 = 2.61または

𝑊𝑝𝑟𝑜𝑝𝑒𝑙𝑙𝑎𝑛𝑡|𝑀_2.0 = 25.2 kgと予測されている．この最適解では，亜音速域において高度を稼ぎ，そ

の後重力を活用して降下加速しながら遷音速域の推力余裕の谷を通過したり，残存推進剤が少な

くなってきたときに降下加速によって最大到達マッハ数を向上させている． 

 

Table 4. Conditions for the Present Genetic 

Algorithm. 
Coding and Decoding Real-Coded GA 

Design parameters 29 (Angle of attack: 15, Time: 14) 

Objective function 
Maximize: 𝑀𝑚𝑎𝑥 

Maximize: 𝑊𝑝𝑟𝑜𝑝𝑒𝑙𝑙𝑎𝑛𝑡|𝑀=2.0 

Constraints 

None (Maximize: 𝑀𝑚𝑎𝑥) 

𝑀𝑚𝑎𝑥 ≥ 2.0 

 (Maximize: 𝑊𝑝𝑟𝑜𝑝𝑒𝑙𝑙𝑎𝑛𝑡|𝑀=2.0) 

Number of samples 105 

Number of generations 300 

Selection method 
Hybrid of ranking selection and 

elitism 

Ranking method Constrained Ranking 

Crossover method Blend Crossover (BLX-α) 

Mutation method Random Mutation 
 

 
Fig. 6. Comparison of manual and optimal 

solutions. 

 

５．まとめ 

小型超音速飛行実験機オオワシについて，スティング形状の修正による遷音速風洞試験におけ

る正確な全機抗力の計測，吸排気流を含む CFD解析による全機抗力の推算，および遺伝アルゴリ

ズムによる飛行経路の最適化を行い，以下の結論を得た． 

 風洞試験におけるスティング形状の修正によって，ベース圧が低減し，全機抗力計測値が増

大した． 

 吸気が存在することによってマッハ数全域で抗力低減が，排気が存在することによって亜音

速域では抗力増大が，超音速域では抗力低減が予測された． 

 遺伝アルゴリズムを用いた飛行経路最適化によって最大到達マッハ数およびマッハ 2 到達時

残存推進剤質量が大きく向上すると予測された． 

 

参考文献 

[1] T. Shigekiyo, N. Hasegawa, K. Miyamoto, and K. Mizobata, “Drag Reduction of the Small-scale 

Supersonic Flight Experiment Vehicle Being Developed at Muroran Institute of Technology (Third Report),” 

33rd International Symposium on Space Technology and Science, 2022-g-04, On-line, February 26 – March 

4, 2022. 

[2] 重清智大，「室工大小型超音速飛行実験機におけるインテーク後部の形状修正による抗力低減」，

室蘭工業大学卒業論文，2021年 2月． 

[3] 近藤賢，溝端一秀，「第二世代小型超音速飛行実験機の飛行性能予測」，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 2012，pp.19-22，2013年 7月. 

[4] John H. Holland: Adaptation in Natural and Artificial Systems, Univ. Michigan Press, 1975. 
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小型超音速飛行実験機における抗力低減のための形状変更に伴う空力特性変化 

 

○高橋 直希 （航空宇宙工学コース 4 年） 

  重清 智大 （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 

小型超音速飛行実験機オオワシについて，これまでの風洞試験とエンジンの熱サイクル解析に

よって，遷音速から超音速への加速が困難であると予測された．そのため，エリアルール(Area 

Rule)に基づいて抗力低減のための形状変更が進められてきた[1]．しかし，これまでの形状変更は

抗力低減および推力余裕改善を目的としていたため，抗力以外の空力特性への影響が明らかにな

っておらず，CFD解析および風洞試験によってこれを評価する必要がある．そこで本研究では，

風洞試験に先立つ予備解析として CFD解析を実施し，抗力低減のための形状変更による空力特性

変化を予測する． 

 

２．理論と手法 

オオワシの基本形状M2011と，本研究で対象とする抗力低減形状 FY2021の概観を Figs. 1-2に

示す．CFD 解析によって機体各部位の空力への寄与度を推定するため，Fig.3 の色分けのとおり，

機体構成部位を区分してメッシュ生成する．縦の空力推算のために半裁モデル，横の空力推算の

ために全機モデルを用いる．メッシュ生成条件は，全空間テトラメッシュ，格子点間隔 1 mmで

あり，CFD解析条件は，マッハ数 0.50～1.3，迎角・横滑り角-2.0～2.0 deg（1.0 deg刻み）である．

静温・静圧は風試条件に一致させる． 

  
Fig. 1. The baseline configuration M2011. Fig. 2. The revised configuration FY2021 

 

    

(a) The configuration M2011. (b) The configuration FY2021. 

Fig. 3. Division of configuration components. 

３．結果と考察 

M0.50 における種々の迎角に対する縦空力の推算結果を Fig.4 に示す．M2011 基本形状に比べ

FY2021 形状では，揚力はほぼ同等であり，ピッチングモーメントは大きくなっている．M0.5，

α=-2.0 degの際の機体上下面の圧力分布を Fig.5に示す．2011基本形状と比べて 2021形状では，
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水平尾翼上面は高圧に，下面は低圧に，後胴後部上面は低圧となっている．それらが総合的に作

用し全機ピッチングモーメントが増えると考えられる． 

  
(b)Lift at M0.50. (a)Pitching moment at M0.50 

Fig. 4. Results of CFD analysis about longitudinal aerodynamics. 

 

M2011 

 

FY2021 

(a) Top view. 

M2011 

 

FY2021 

(b) Bottom view. 

Fig. 5. Pressure distributions on M2011 and FY2021. 

 

M0.5における種々の横滑り角に対する横空力の推算結果を Fig.6に示す．M2011基本形状に比

べ FY2021 形状では，ヨーイングモーメント傾斜すなわち風見安定が大きく，ローリングモーメ

ントはほぼ同等となっている． 

  
(a) Yawing moment. (b)Rolling moment. 

Fig. 6. Results of CFD analysis about lateral aerodynamics at M0.5. 

 

M0.5，β=2.0degの際の機体各部位のヨーイングモーメントに対する寄与度をFig.7(a)に，胴体各

部位の寄与度をFig.7(b)に示す．胴体の形状変更やインテークの設置の寄与が大きいと考えられ，

特に胴体については，前胴部でヨーイングモーメントが若干増加し，後胴部で大幅に増加してい

る． 
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(a) Overview. (b) Detailed contribution of fuselage components. 

Fig. 7. Contribution of configuration components to the yawing moment at M0.50, β=2.0deg. 

 

M0.5，β=2.0degの際の胴体側面の圧力分布をFig.8に示す．2011基本形状と比べて2021形状では，

ノーズは低圧に，後胴左側面は低圧に，後胴右側面はやや高圧であり，これらが総合的に作用し

胴体全体としては重心周りにヨーイングモーメントが増えると考えられる． 

 

M2011 FY2021 

  
(a)Right side of the noses. 

  
(b) Left side of the rear bodies. 

  
(c) Right side of the rear bodies. 

Fig. 8. Pressure distribution on fuselage components. 

 

４．まとめ 

オオワシの抗力低減を目的としたM2011基本形状から FY2021形状への形状変更による空力変

化を推定するために，迎角と横滑り角を与えて CFD解析を実施した．その結果は以下の通りであ

る． 

 揚力は概ね同等である． 

 亜音速域のピッチングモーメントは増加する． 

 その原因は，水平尾翼上面の圧力が上昇し，下面の圧力が低下することである． 

 亜音速域から遷音速域にかけて風見安定が増加する． 

 亜音速域から超音速域にかけてローリングモーメントはほぼ同等である． 

 ヨーイングモーメントの増加の原因は，ノーズと後胴部の形状変更によって圧力分布が変

化することと考えられる． 
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小型超音速飛行実験機のロールレートによる遷音速動的空力の計測評価 

 

○原口 柊太 （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 

小型超音速飛行実験機オオワシの飛行性能予測のための 6 自由度飛行経路解析や，自律的誘導

制御系の設計のためには，姿勢変化速度による空力特性，すなわち動的空力特性データを必要と

する．これまで亜音速条件での風洞試験や CFD解析によって静的空力特性[1]および動的空力特性

が評価されてきた[2]．一方，遷音速，超音速域での動的空力特性は評価できていない．そこで本

研究では，小型超音速飛行実験機の遷音速域での動的空力特性を風洞試験によって明らかするこ

とを目的とする．特にロール運動に起因する動的空力特性に的を絞る． 

 

２．手法 

機体模型，天秤，およびスティングを一体として，その対称軸まわりにロール運動させるため

に，図１のロール駆動装置を設計・製作した．駆動にはステッピングモーターを用い，PCからの

数値制御によって正確かつ再現性良く所定のロールレートを与えることができる．宇宙科学研究

所での遷音速風洞試験において機体模型にはたらくローリングモーメントに抗してロール駆動で

きるよう，十分なトルクを有するステッピングモーターを選定している．また，遷音速風洞試験

で機体模型にはたらく空力荷重・モーメントに耐えるよう，十分な強度のニードルベアリングで

スティングを支えると共に，筐体にも十分な構造強度を与えている． 

風洞試験設備として（国研）宇宙航空研究開発機構・宇宙科学研究所（JAXA/ISAS）の遷音速

風洞を用いる．その概観を図２に，模型設置状況を図３に示す．空力測定には機体模型の胴体内

部に設置された 6分力内挿天秤を用いる． 

   

図１．ロール駆動装置の概観 

（筐体の上蓋を外した様子）． 

図２．JAXA/ISAS遷音速

風洞の概観． 

図３．遷音速風洞への模型設置状況 

 

ロール駆動によって機体模型にはたらく力，すなわち内挿天秤で計測される六分力には，空気

力の他に，重力，ロール運動に起因する慣性力・遠心力，天秤やスティングの撓みによる振動，

等の不要な力およびモーメント成分が混在する．そこで，無風状態と通風状態で同一のロール駆

動（ロール角の経時変化）を実施し，通風時の天秤信号から無風時の天秤信号を差し引くことに

よって，重力，慣性力，遠心力，等の不要な力成分を除去する． 

一方，ピッチ角𝜃とロール角𝜑の組み合わせに対して，(1)，(2)式に従って迎角𝛼および横滑り角

𝛽が生ずる． 

ステッピング

モーター 

天秤支持 

スティング 

ニードル 

ベアリング 
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𝛼 = tan−1 (
cos 𝜑 sin 𝜃

cos 𝜃
) ⋯ (1) 

𝛽 = sin−1(sin 𝜑 sin 𝜃) ⋯ (2) 

風洞試験により得られたそれぞれの空力係数は，横滑り角𝛽に対してヒステリシス特性を示す．ロ

ーリングモーメント係数𝐶𝑙を例に採れば，図４のようなヒステリシス曲線を描く．縦軸切片を通

る近似直線𝑦1,  𝑦2（図中の赤線）は(3)，(4)式で記述される． 

𝑦1 = 𝐶𝑙𝛽𝛽 + 𝐶𝑙𝑝1𝑝̂ + 𝛿 ⋯ (3) 

𝑦2 = 𝐶𝑙𝛽𝛽 + 𝐶𝑙𝑝2(−𝑝̂) + 𝛿 ⋯ (4) 

ここで𝛿は，機体模型や流れ場の非対称性に起因するゼロ点偏差である．また，𝑝̂は無次元ロール

角速度であり，有次元ロール角速度𝑝[rad sec⁄ ]，翼幅𝑏[m]，機体固定 X軸方向の流速𝑈0[m s⁄ ]，お

よびピッチ角𝜃を用いて次式で与えられる． 

𝑝̂ = 𝑝 ∙
𝑏

2𝑈0 cos 𝜃
⋯ (5) 

以上の事から次の通り，(3)，(4)式の引き算で動的微係数を推算できる． 

𝐶𝑙𝑝 =
𝐶𝑙𝑝1 + 𝐶𝑙𝑝2

2
=

𝑦1 − 𝑦2

2𝑝̂
⋯ (6) 

また，近似直線𝑦1, 𝑦2の傾きから静的微係数 Clβが求められる． 

 

図４．横滑り角𝛽[deg]に対するローリングモーメント係数 Clのヒス

テリシス曲線． 

 

３．結果と考察 

風試条件として 3通りのロール角速度，3通りの迎角（0，+2，+4[deg]），および 5通りの通風

マッハ数（M0.5，0.7，0.9，1.1，1.3）を組み合わせ，各条件で 3回ずつ通風・計測した．無次元

ロール角速度と空力微係数の関係を図５～７および９に示す．エラーバーは標準偏差である． 

３－１．𝑪𝒍𝒑（ロールダンピング） 

図５に示すとおり，全てのマッハ数で𝐶𝑙𝑝 < 0となり，ロール動安定（ロールダンピング）があ

る．マッハ数およびロール角速度が大きいほどロールダンピングが強くなる傾向にあり，また，

マッハ数が高いほどピッチ角への依存性が大きい． 
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(a) ピッチ角 𝜃 = 2deg． (b) ピッチ角 𝜃 = 4deg． 

図５．𝐶𝑙𝑝 𝑣𝑠 𝑝̂． 

 

３－２．𝑪𝒍𝜷（上反角効果） 

図６に示すとおり，全てのマッハ数で𝐶𝑙𝛽 < 0となり，ロール静安定（上反角効果）がある．ま

た，マッハ数増加による変化は小さく，種々のロール角速度に対してもおおよそ一定の値にある． 

３－３．𝑪𝒏𝒑（アドバースヨー効果の一種） 

図７に示すとおり，M1.1以外のマッハ数では𝐶𝑛𝑝 > 0となり，右ロール時に右ヨーイングモー

メントが発生する．M1.1では𝐶𝑛𝑝 < 0となっている．図８に示すとおり，動的遷音速風試では，

機体模型の直後にロール駆動装置が設置されており，M1.1の風試ではロール駆動装置前面で発生

する圧力波の影響を受けた可能性がある． 

  
図６．𝐶𝑙𝛽 𝑣𝑠 𝑝̂  [𝜃 = 4]． 図７．𝐶𝑛𝑝 𝑣𝑠 𝑝̂  [𝜃 = 4]． 

 

  
(a) 静的遷音速風試． (b) 動的遷音速風試． 

図８．機体模型後方の様子 

 

３－４．𝑪𝒏𝜷（風見鶏効果） 

図９に示すとおり，M0.5~M0.9では風見静安定がある．一方，M1.1，M1.3では風見不安定にな

っており，ロール駆動装置前面で発生する圧力波の影響を受けた可能性がある． 

 
図９．𝐶𝑛𝛽 𝑣𝑠 𝑝̂  [𝜃 = 4]． 
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４．まとめ 

室蘭工大で研究開発中の小型超音速飛行実験機の空力形状M2011について，遷音速域でのロー

ル角速度に起因する動的空力特性を計測評価することを目的として，ロール駆動装置を設計・製

作し，宇宙科学研究所遷音速風洞にて通風マッハ数M0.5～1.3の範囲で動的風洞試験を実施した．

ヒステリシス特性から静的および動的微係数を推定した．その結果は以下の通りである． 

(1) 上反角効果およびロールダンピングがあり，静的・動的なロール安定が確認された． 

(2) マッハ数およびロール角速度が大きいほど，ロール動安定が強まり，ピッチ角増加による変

化も大きい． 

(3) 𝐶𝑛𝑝はM1.1以外のマッハ数で正の値をとる．M1.1の動的風試では，ロール駆動装置前面で発

生する圧力波の影響を受けた可能性がある． 

(4) 風見鶏効果はM1.1，M1.3以外ではマッハ数に依存しないようである．M1.1，M1.3の動的風

試では，ロール駆動装置前面で発生する圧力波の影響を受けた可能性がある． 

(5) ピッチ角を与えピッチングモーメントがはたらく条件で，ロールレートが低減した．天秤支

持スティングが SUS304 製であることから，その表面硬度が不足して，ベアリングのニード

ルが食いついたものと推察される．天秤支持スティングの表面硬度を浸炭熱処理等によって

高める必要がある． 

 

参考文献 
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[2] Kazuhide Mizobata, Yukiya Ishigami, Masaaki Miura, Keisuke Shiono, Koji Shirakata, Akihiro Nishida, 

and Atsuya Honda, “Aerodynamics Caused by Attitude Rates of a Supersonic Flight Experiment Vehicle 

with a Cranked-arrow Main Wing,” 2019-g-16, 32nd International Symposium on Space Technology and 
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小型超音速飛行実験機のロール運動における周囲の流れの可視化 

 

○喜多 覇人 （航空宇宙工学コース 4 年） 

  佐々木 駿 （航空宇宙総合工学コース 博士前期 1 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，亜音速動的風洞試験[1]およびCFD解析[2]

によって評価が進められてきた．その過程で，ノーズ長の違いによらずロール動安定となること

が確認されたが，ピッチ角の増加に伴いロールダンピングが劣化することが分かった．そこで本

研究では，風洞試験における流れの可視化よってこの現象を検証し，動的空力特性の発生メカニ

ズムを解明することを目的とする． 

 

２．理論と手法 

一般的な飛行機において機体がローリングするときに発生するローリングモーメントの大きさ

を表す空力微係数 Clp（ローダンピング）の理論を説明する． 

 機体にロール運動を与えると，機軸からの距離に応じた回転周速が発生する． 

 この周速と一様流速の合成によって主翼翼幅方向の各所において迎角変化が生じる． 

 これにより左右翼の揚力差が生じ，ロール運動を減衰する方向にローリングモーメントが生じ

る． 

これを表すのが Clpであり，通常負である．しかし，オオワシで使用しているクランクトアロー

翼では主翼上面に発生する大規模渦流れによって揚力が発生することから，翼幅方向に一様な流

れ場を仮定する従来の理論解析では不十分である．そこで，どのような流れ場が機体周囲で発生

しているかを風洞試験においてスモークワイヤー法[3-5]を用いて可視化し，CFD解析結果[2]と比

較検証する．スモークワイヤー法による実験手順は以下の通りである． 

 風洞吹き出し口に取り付けたニクロム線（φ0.26 mm）に流動パラフィンを等間隔に塗布する． 

 風速 2 m/sで通風し，ニクロム線に 30 V直流電流を印加する． 

 機体模型に種々のピッチ角およびロールレートを与えたときの右ロール中のロール角 φ=0 付

近を高速ビデオ撮影する．（1024x1024 pixels，750 fps） 

試験条件としては，天秤計測結果[1]や CFD 解析[2]と同等の無次元ロールレートとなるように駆

動レートを合わせる．機軸を境界として左右で流線を別々に発生させ，映像の後処理で色分けや

合成を施す． 

 

３．結果と考察 

Nose-C形状の風試模型にピッチ角 5.2, 15.0, 19.8 deg，および右ロールレート 5.04, 9.36, 19.44 

deg/sを与えたときのロール角𝜑 = 0付近の流れ場を機体上方および機体左側方から撮影した．ピ

ッチ角15.0 degおよび右ロールレート19.44 deg/sでロール駆動中のロール角𝜑 = 0付近の煙流線を

Fig.1に示す．主翼前縁付近で流線が持ち上げられ，主翼の前縁剥離渦に流線が乗っていると推定



 

47 

 

される．次に，風試結果と CFD解析結果[2]の比較を Fig.2に示す．風試と CFD解析で流線形状は

概ね一致しているように見える．これより CFD解析の種々の結果を利用できると考えられる． 

   
 

(a1) Top view. (a2) Left-side view. (b1) Top view. (b2) Right-side view. 

(a) Streamlines starting in the left side of the vehicle 

model. 

(b) Streamlines starting in the right side of the 

vehicle model. 

Fig.1. Smoke streamlines in a wind tunnel test at a roll angle of φ=0 deg. and a rightward roll rate of 19.44 

deg/s． 

 

    
(a1) A wind-tunnel test. (a2) A CFD analysis. (b1) A wind-tunnel test. (b2) A CFD analysis. 

(a) θ=5 deg. (b) θ=15 deg. 

  

  

(c1) A wind-tunnel test. (c2) A CFD analysis.   

(c) θ=19.8 deg.   

Fig.2. Comparison of streamlines in wind-tunnel tests and CFD analysis. 

 

CFD解析[2]において𝐶𝑙𝑝について主翼の寄与が大きいことが推定されていることから，風試によ

る機軸左右流線を重ねた画像と CFD解析による主翼の圧力分布を Fig.3に示す．風試画像は機軸

左側の流線を緑，機軸右側の流線を赤で示している．風試結果から，左翼より右翼の流線が高い

位置を通っており，左翼より右翼の前縁剥離渦が発達していると考えられる．渦の中心は流速が

速く低圧になることから，左翼より右翼の負圧が強いと考えられる．また，CFD解析結果より左

翼よりも右翼の負圧面積が大きいことが分かる．この圧力差によって左ローリングモーメントす

なわちロールダンピングが生じていると考えられる． 
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(a1) A wind-tunnel test. (a2) A CFD analysis. (b1) A wind-tunnel test. (b2) A CFD analysis. 

θ=5deg. θ=15deg. 

  

  

(c1) A wind-tunnel test. (c2) A CFD analysis.   

θ=19.8deg.   

Fig.3. Smoke streamlines in wind-tunnel tests and main wing surface pressure predicted by CFD analysis. 

 

次にピッチ角によるロールダンピング劣化の原因を考察する．先行研究の天秤計測結果

(Fig.4)[1]では，ピッチ角が増加するとロールダンピングが劣化している．Fig.3を見ると，ピッチ

角 5.0 degに比べてピッチ角 15.0 degにおいて左右翼での負圧面積の差が小さいことが分かる．こ

れは 15.0 degにおいて左右翼の渦の発達度合いの差が小さいことによると考えられ，これがロー

ルダンピング劣化の原因と推察される． 

 
Fig.4. Roll damping coefficient measured by wind-tunnel tests. 

 

５．まとめ 

小型超音速実験機のロール運動時の動的空力メカニズムの解明を目指して，スモークワイヤー

法によって機体周りの流線を可視化し，動的 CFD解析結果と比較検証したところ，以下のことが

分かった． 

１）ロールダンピングの発生メカニズムは，左右翼での前縁剥離渦の強度差による左右翼での負

圧面積の差であると推定される． 

２）ピッチ角によるロールダンピング劣化の原因は，左右翼での前縁剥離渦の強度差が小さくな

ることによる負圧面積差の減少と考えられる． 

今後は，ノーズ長の違いによる流れの違いを可視化する．また，PIV計測によって前縁剥離渦

の強さの定量的推定を試みる． 

 

参考文献 
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小型超音速飛行実験機の縦空力における地面効果の計測評価とメカニズム解明 

 

○宮腰 貴利 （航空宇宙総合工学コース 博士前期 2 年） 

  清水 奏太 （航空宇宙総合工学コース 博士前期 1 年） 

  高橋 秋佳 （航空宇宙工学コース 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 

離着陸時など，機体が地面付近を飛行する際，所謂「地面効果」によって空力特性が変化する

ことが知られている[1-3]．そこで本研究では，小型超音速飛行実験機オオワシについて，縦の空

力における地面効果の計測評価およびメカニズム解明を狙う． 

昨年度に引き続き，1/3縮小機体を乗用車前方に搭載し走行しながら空力計測を行う「車載走行

試験」によって地面効果を計測評価する．その際，離着陸時と同等の高さでの計測のためにピッ

チ変角機構を改良するとともに，機体内部にレーザー変位計を搭載して走行中のピッチ角および

高さをリアルタイムで計測する．加えてCFD解析を実施して，地面効果の発生メカニズムを推定

する．さらに，ランニングベルトによって地面を模擬する低速風洞試験も実施する． 

 

２．手法 

車載走行試験において，機体を地面付近に設置するため，図１の地面効果計測用櫓を車体前面

に吸盤で固定する．この櫓はアルミ角棒により骨組みを構成し，前後方向および横方向の剛性確

保のために各部に斜交いとしてアルミ板を配置している． 

次にピッチ変角機構を図２に示す．回転中心から機体後端までの距離は，従来の機構では約

0.45[m]であったが，この機構では約 0.1[m]に短縮している．これによりピッチ変角による機体高

さ変化を低減している．また横方向剛性の確保のため主スティング（CFRP）を 2本水平・平行に

配置する．変角機構の後方にはスキッドを設置し，減速時の機体と地面の接触を防ぐ．同目的で

主スティングを上方に引っ張るためのワイヤーも設置する． 

  

図１．車載走行試験機材の概観． 図２．ピッチ変角機構，スキッド，および主スティングの概観． 

全機空力の計測には，図３の六分力内挿天秤を用いる．これは図４のとおり機体内部に搭載さ

れる．また，図５のようにノーズ先端に 5孔ピトー管を設け，動圧，迎角，および横滑り角を計

測する．走行中，無線操縦によって舵面操舵を実施でき，操舵に伴う全機空力も計測できる．機

体の迎角と高さの計測のために図６のレーザー変位計を前胴部に 1カ所，中胴部に 2カ所搭載す

る． 
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図３．六分力内挿天秤． 

 
図４．六分力内挿天秤の搭載の様子． 

 
図５．5孔ピトー管． 

 
図６．レーザー変位計． 

車載走行試験を模擬した条件および機体のみの条件の CFD解析を実施する．解析条件およびメ

ッシュをそれぞれ表１および図７に示す．さらに，図８のようにランニングベルトで地面を模擬

する低速風洞試験も実施する． 

表１．CFD解析条件． 

解析ソフトウエア ANSYS Fluent 

解析モデル（半裁）  車載走行模擬（縮小機体，乗用車，スティング，櫓，地面） 

 機体のみ（縮小機体，地面） 

解析領域 直方体（10[m]×10[m]×30[m]） 

解析マッハ数（対気速度） 0.088（30m/s） 

支配方程式 三次元 Navier-Stokes 

空間離散化スキーム 二次精度風上差分 

乱流モデル Spalart-Allmaras 

流体 理想気体 

粘性モデル Sutherland 

静圧[kPa] 101.325 

静温[K] 273.15 

地面速度[m/s] 30 

 

  
図７．CFD解析用のメッシュ 

（車載走行模擬の場合）． 

図８．ランニングベルトで地面を

模擬する低速風洞試験． 

 

３．結果と考察 

車載走行試験による地面効果を含んだ全機空力計測は 2022年 11月 21日～28日に大樹町多目

的航空公園の滑走路で実施した．脚無し形態での車載走行試験および車載走行模擬 CFD解析の結

回転中心 

変角スティング 
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果を図９に示す．揚力およびピッチングモーメントにおいて，車載走行試験結果と車載走行模擬

CFD結果は概ね良く一致しており，地面効果によって地面に近いほど揚力が増加しピッチングモ

ーメントが減少している．デルタ翼について報告されている地面効果の傾向[2]と一致している．

しかし抗力に関しては，車載走行試験結果では地面からの高さに対する依存性が不明瞭である．

またオオワシの主翼および水平尾翼は取付角ゼロかつキャンバー無しのため迎角ゼロでピッチン

グモーメントは発生しないはずであるが，車載走行試験では若干プラスとなっている． 

車載走行試験結果における抗力およびピッチングモーメントについては，機体内部の計測機器

の配線・配管が外部のスティングや櫓と繋がっていることから，正確な計測ができていない可能

性がある．配線・配管が伝える力は主に機軸方向であることから，軸力およびピッチングモーメ

ントの計測に影響したものと推測される． 

 
(a) 揚力係数． 

 
(b) 抗力係数． 

 
(c) ピッチングモーメント係数． 

図９．車載走行試験と CFD解析の結果． 

ランニングベルトで地面を模擬する低速風洞試験の結果を図１０に示す．機体が地面に近付く

ほど揚力と抗力は増加し，ピッチングモーメントは減少している．デルタ翼について報告されて

いる傾向[2]と同等である． 

   

(a) 揚力係数． (b) 抗力係数． (c) ピッチングモーメント係数． 

図１０．ランニングベルトで地面を模擬する低速風洞試験の結果． 
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機体のみの CFD解析による主翼上下面圧力分布と，主翼下面圧力係数から上面圧力係数を差し

引いた圧力係数差の機軸方向分布を，図１１および１２に示す．迎角は 11 degである．機体が地

面に近付くと主翼下面の圧力は上昇し，上面の圧力は減少している．これによって，地面に近い

ほど上下面の圧力係数差，すなわち局所揚力が増加している．また，主翼下面の後縁近くの広い

面積で圧力が上昇しており，これによってピッチングモーメントが減少していると理解される．

これらのメカニズムは，デルタ翼に関する CFD解析[2]の結果と同等である． 

  

 主翼下面． 主翼上面． 

図１１．主翼上下面の圧力分布． 図１２．主翼上下面圧力係数差． 

 

４．まとめ 

超音速飛行実験機オオワシ（M2011形状）の地面効果の計測評価およびメカニズム解明を狙っ

て，車載走行試験，CFD解析，および低速風洞試験を実施した．その結果は以下の通りである． 

1) 車載走行試験において，地面効果による揚力増加およびピッチングモーメント減少が確認され，

デルタ翼について報告されている地面効果の傾向と一致した． 

2) CFD 解析と低速風洞試験において，地面効果による揚力増加，抗力増加，およびピッチング

モーメント減少が予測され，デルタ翼について報告されている地面効果の傾向と一致した． 

3) 車載走行試験において地面効果による抗力変化は不明瞭であった．追加計測を要する． 

4) 車載走行試験において，縮小機体とスティング・櫓に差し渡した配線・配管によって，抗力お

よびピッチングモーメントの計測が乱されている可能性がある． 

5) 地面効果による揚力増加およびピッチングモーメント減少のメカニズムは，デルタ翼に関する

CFD解析で報告されているものと同等であった． 
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小型超音速実験機縮小機体の離陸性能予測 

 

○谷口 友紀 （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 

小型超音速飛行実験機（愛称「オオワシ」）の研究・開発プロジェクトにおいて，1／3 スケー

ル縮小機体が設計・製作され，飛行試験が試みられている[1, 2]．一般的に飛行機の離陸性能は，

推力，重量，重心位置，等に強く依存することが知られていることから，オオワシ縮小機体の滑

走離陸を確実に実施するためにはこれらが離陸性能に及ぼす影響を定量的に予測する必要がある．

実際の飛行機開発では，離陸滑走時に尻擦り状態を維持しながら加速・離陸することによって最

小離陸速度を明らかにする VMU試験（Velocity Minimum Unstick test）が実施されている．本研究

では，この VMU 試験を 6 自由度飛行シミュレーションによって模擬することによって，オオワ

シ 1／3スケール縮小機体の離陸性能を予測する． 

 

２．小型超音速飛行実験機および縮小機体の空力形状 

小型超音速飛行実験機の基本的空力形状M2011の三面図および立体図を図１に，縮小機体の外

観を図２に，機体諸元を表１に示す．縮小機体は，Nose-A搭載の 1/3縮小形状を元に，揚力増強

のために主翼寸法を 1.3 倍としている．乾燥重量および慣性モーメントは，機体構造の 3D-CAD

データに基づく Solidworksによる推算値である． 

 

図１．小型超音速飛行実験機

の基本的空力形状 M2011． 

 

図２．超音速飛行実験機

縮小機体の外観． 

表１．超音速飛行実験機の諸元． 

Specification Item Full size 1/3 scale 

Wingspan b[m] 2.413 1.046 

Total length 

L[m] 

Nose-A 

Nose-B 

Nose-C 

5.8 

6.8 

7.8 

2.005 

Main wing area S[m2] 2.145 0.4054 

Main wing MAC c [m] 1.194 0.5171 

SolidWorks 
model 

Total dry mass [kg] 293 4.790 

Ix [kg m2] 44.54 0.0404 

Iy [kg m2] 6774 1.327 
 

 

３．６自由度飛行解析 

３－１．運動方程式 

トリム状態から大きく偏差した状態も扱えるよう，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 6自由度運動方程式を用いる．脚反力はばねと減衰器の並列でモデル化して

いる．これを，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]．空気力の推算には，これまでの多様な風試による静的空力および動的空力の計測データ

[4, 5]を使用する． 

３－２．解析環境 

MATLAB/Simulinkによってコーディングおよび数値計算する．エレベータ操舵入力については，

人力ではなく Bang-Bang制御または PID制御を用いる．解析結果として機体の位置，速度，加速

度，重心周りの姿勢角，角速度，角加速度，等の数値データが記録される． 
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３－３．解析条件 

機体重量，重心位置，推力，等を種々に与え，滑走開始から離陸上昇までの運動を解く．所定

の対気速度に達した時点でエレベータ操舵を開始し，機首上げ角速度が発生する時点の速度をも

って「最小機首上げ速度」とする．VMUテストを模擬し，尻擦り状態を維持するようエレベータ

舵角を Bang-Bang制御または PID制御によって調整する．主脚荷重がゼロとなる時点をもって離

陸と判定し，その時点の速度を「最小離陸速度（VMU）」とする．機体の尻擦り角は推進器の設

置方法等により変化するが，ここでは 11 degに固定する．これらの解析条件パラメタの設定値を

表２に示す． 

表２．解析条件パラメタ 

Total weight of aircraft [kg] 5, 5.5, 6, 6.5, 7 

Position of center of gravity forward from wing apex [cm] 0, 2.5, 5 

Maximum SLS thrust [N] 15, 18, 21, 24, 27, 30, 50 

Coefficient of rolling friction of wheels [N/kg] 0, 0.05, 0.1, 0.2, 0.3, 0.4 

Elevator deflection start speed [m/s] 5~25 

 

４．解析結果と考察 

４－１．最小機首上げ速度，最小離陸速度の比較 

重心位置を 3通り（主翼峰を基準として，主翼峰から前方 2.5 cm，および 5 cm），機体重量を 3

通り（6 kgを基準として，6.5 kg，および 7 kg），および車輪転がり摩擦係数を 3通り（0を基準

として，0.05，および 0.1）に設定し，SLS推力を 6通り（15 N，18 N，21 N，24 N，27 N，30 N）

に変化させ，最小機首上げ速度，最小離陸速度を予測した．尻擦り状態維持のためのエレベータ

操舵は Bang-Bang制御によっている．これらの結果を図３に示す． 

機首上げ運動の力学条件としては，重心前方位置，機体重量，車輪転がり摩擦，および推力の

すべてが主脚接地点周り（または重心周り）のピッチダウンモーメントに寄与することから，こ

れらが小さいほどエレベータ操舵によってピッチアップしやすくなる．すなわち，これらが小さ

いほど最小機首上げ速度を小さくできる．今回の解析条件では，重心位置は主翼峰，機体重量 6 kg，

車輪転がり摩擦係数 0，SLS推力 15 Nの場合に最小機首上げ速度が最小となり，14.32 m/sである． 

離陸の力学条件については，尻擦り離陸（塗りつぶしマーカー）では，尻擦り状態（ピッチ角

および迎角 11 度）を保ちながら滑走加速し，揚力と推力の鉛直成分が重力を上回ると離陸する．

従って，推力が大きいほど離陸に必要な揚力が小さくなることから，最小離陸速度が小さくなる．

一方，尻擦り無しの離陸（白抜きマーカー）では，尻擦り角 11度より小さいピッチ角・迎角で離

陸することから，ピッチアップレートと滑走加速度の兼ね合いで離陸のタイミングが決まる．今

回の解析条件では最小離陸速度の最小値は 18.98 m/sである． 

なお，今回の Bang-Bang 制御では尻擦り状態の維持が粗いことから，尻擦り離陸の解（塗りつ

ぶしマーカー）に凸凹が現れている． 
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(a) 最小機首上げ速度． 

 

(b) 最小離陸速度． 

図３．種々の SLS推力，重心位置，機体重量，車輪転がり摩擦係数における最小機首上げ速度お

よび最小離陸速度の推算値． 

 

４－２．操舵開始対気速度を変えた解析結果 

機体重量を 5 kg，5.5 kg，6 kgの 3通り，SLS推力を 15 N，30 N，50 Nの 3通りに変化させ，

操舵開始対気速度を 5~25[m/s]で変化させながら解析を実施した．尻擦り状態を維持するためのエ

レベータ操舵は PID制御に依る．離陸滑走距離および離陸速度の結果を図４に示す．塗りつぶし

マーカーは尻擦り離陸，白抜きマーカーは尻擦りなしの離陸である．操舵開始対気速度を大きく

すると，解が SLS推力別に収束することから，機体重量の違いよりも推力の違いの効果が大きい

と考えられる．また，尻擦り離陸は推重比 0.51以下で発生することが推定される． 

 

(a) 離陸滑走距離． 

 

(b) 離陸速度． 

図４．種々の重量と SLS推力に対する離陸滑走距離と離陸速度． 

 

つぎに重心位置を種々に変えた解析結果を図５に示す．操舵開始対気速度 5～10[m/s]の場合に

は重心位置を 2.5 cm前進させる毎に滑走距離は 5 m，離陸速度は 2 m/s大きくなっている．また，

操舵開始対気速度を大きく（十分に加速した後に操舵）すると，グラフが収束しており，重心位

置の影響が小さくなっている． 

 

(a) 離陸滑走距離． 

 

(b) 離陸速度． 

図５．種々の重心位置に対する離陸滑走距離と離陸速度． 
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つぎに車輪の転がり摩擦係数を種々に変えた解析結果を図６に示す．摩擦係数の変化に対して

滑走距離は二次関数的に変化し，離陸速度は一次関数的に変化している．操舵開始対気速度を大

きく（十分に加速した後に操舵）すると，離陸速度のグラフが収束しており，離陸速度への摩擦

係数の影響が小さくなっている． 

 

(a) 離陸滑走距離． 

 

(b) 離陸速度． 

図６．種々の摩擦係数に対する離陸滑走距離と離陸速度． 

 

５．まとめ 

小型超音速飛行実験機の 1/3スケール縮小機体の離陸性能を，VMU試験を模擬した 6自由度飛

行解析によって予測した．結果は以下の通りである． 

(1) 重心前方位置，機体重量，車輪転がり摩擦，および推力が小さいほど最小機首上げ速度が

小さくなる．今回の解析条件では，重心位置は主翼峰，機体重量 6 kg，車輪転がり摩擦係

数 0，SLS推力 15 Nの場合に最小機首上げ速度が最小となり，14.32 m/sである． 

(2) 最小離陸速度に関する力学条件は，尻擦り離陸と尻擦り無し離陸では異なる．今回の解析

条件では，その最小値は 18.98 m/sである． 

(3) 推重比 0.51以下で尻擦り離陸が発生する． 

(4) 操舵開始対気速度が大きい場合，すなわち十分加速してから操舵する場合，重量の違い，

重心位置の違い，および摩擦係数の違いの影響は小さくなる． 

 

参考文献 

[1] 溝端，今井，樋口，勝又，湊，中田，高野，「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」，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 2019（2020年 9月），

pp.95-98． 

[2] 上羽，中田，江口，今井，溝端，湊，柴田，内海,「小型超音速実験機オオワシ 2 号機縮小機

体の飛行試験」，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 2021, pp.8-10（2022

年 9月）． 

[3] 谷口，溝端，「小型超音速飛行実験機縮小機体の六自由度飛行シミュレーションによる離陸性

能予測」，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2021, pp.68-70（2021年9月）． 

[4] Kazuhide MIZOBATA, Yoshihiro SUZUKI, Sakae OOISHI, Satoshi KONDOH, Takakage ARAI, and 

Kazuyuki HIGASHINO, “Aerodynamics and Flight Capability of a Supersonic Flight Experiment Vehicle,” 

Trans. JSASS Aerospace Tech. Japan, Vol. 14, No. ists30, pp. Pg_1-Pg_8, 2016. 

[5] Kazuhide Mizobata, Yukiya Ishigami, Masaaki Miura, Keisuke Shiono, Koji Shirakata, Akihiro Nishida, 

and Atsuya Honda, “Aerodynamics Caused by Attitude Rates of a Supersonic Flight Experiment Vehicle 



 

58 

 

with a Cranked-arrow Main Wing,” 2019-g-16, 32nd International Symposium on Space Technology and 

Science, June 15-21, 2019, Fukui Japan. 

 



 

59 

 

小型超音速飛行実験機縮小機体の旋回飛行における高度維持可能な最大ロール角の予測 

 

○狩生 真之介 （航空宇宙工学コース 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（愛称「オオワシ」）の研究・開発プロジェクトにおいて，第二世代実験

機について取り扱いの簡便な縮小機体が設計され，その飛行性能が予測される[1]とともに，実際

に機体が製作され飛行試験が試みられている[2]．一方，2011年に行われた第一世代実験機（実物

大の双発機）の飛行試験では，離陸直後の急旋回時に墜落し[3]，急旋回時の高度維持性能不足が

推察された．また，第二世代実験機縮小機体においても同様の性能不足が懸念されている． 

本研究では，第二世代実験機縮小機体について，エルロン操舵による旋回飛行中に高度維持の

ためにエレベータ操舵を与える飛行シミュレーションを行い，高度および速度を維持可能な旋回

飛行の最大ロール角を推定する． 

 

２．理論と手法 

地球の中心を原点とする三次元極座標系において，解析対象の機体を剛体として扱う．重心の

並進運動と重心周りの機体の回転運動の方程式，すなわち 6自由度運動方程式を用いる[1]．風洞

試験で得られた空力係数・微係数[4, 5]を用いて空気力・空力モーメントを推算しつつ，運動方程

式を解くことによって，速度，加速度，位置，および姿勢角（オイラー角）を経時的に求める．

この計算手順をMATLAB/Simulink, Aerospace Blockset, および Aerospace Toolbox を用いてプログ

ラムする[1]．解析対象は第二世代実験機の 1/3 スケール縮小機体であり，その重量および慣性モ

ーメントを SolidWorksの三次元モデルデータから収集する．機体の外観を図１に，諸元を表１に

示す．搭載推進器としては EDFを想定し，その推力は風洞試験にもとづいて対気速度に対して線

形的に減少するものとする．また，ジョイステックおよびスロットルコントローラーを用いて手

動操縦入力を行う．操舵はエルロンおよびエレベータのみとし，ラダー操舵は行わないものとす

る． 

離陸後に高度 125 m，対気速度 50 m/s付近に到達した時点より旋回操作を行う．目標ロール角

および目標ロールレートを種々に設定し，高度および速度を維持しながら旋回を試みる．高度，

速度，またはロール角維持が困難であった場合に，このロール角では旋回不可能と判定される． 

 
図１．超音速飛行実験機縮小機体の外観． 

表１．超音速飛行実験機の諸元． 

Specification Item Sub-scale vehicle Full size 

Wing Span [m] 1.046 2.414 

Total Length [m] 2.005 5.800 

Wing Area [m2] 0.4039 2.148 

Main Wing MAC [m] 0.5171 1.194 

Dry mass [kg] 6.00 293 

Inertia matrix [kg m2] [
0.0506 0 0.0381

0 1.6621 0
0.0381 0 1.6869

] [
44.54 0 25.98
0 6774 0

25.98 0 6765
] 

 

 

３．結果と考察 

機体重量 6 kg，SLS 推力 3 kgf，およびスロットリング 100 %固定の機体条件の下，手動操舵に

よって目標ロール角 45～75 degおよび目標ロールレート 4.5～114 deg/sでロール角を与えつつ，
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旋回飛行を解いた．結果の一例として，目標ロール角 60 degおよび 70 deg，ならびに目標ロール

レート 30 deg/sおよび 90 deg/sの結果を図２および３に示す．旋回飛行中に高度および速度を維

持できるかについては，ロール角 60 degではロールレートによらず可能，70 deg では不可能とい

う結果になっている．この時，迎角 α および横滑角 β が静定する場合は高度・速度維持可能であ

り，αおよび βが増加し続ける場合には高度・速度維持不可能となっていることから，αおよび β

が旋回飛行中の高度・速度維持の可否に関連していると推察される．旋回飛行中は，ロール姿勢

による揚力の鉛直成分の減少に対応して揚力増強のためにエレベータ上げ操舵が採られ，迎角 α

が増える．これよって抗力が増加し，これが速度低下および揚力減少を招き，さらなる高度低下，

エレベータ上げ操舵，および迎角 α の増加，という悪循環に入ることによって，高度・速度が維

持できなくなるものと推察される． 

 

  

(a1)ロールレート 31.62 deg/sでのローリング

の後の姿勢角． 

(a2)ロールレート 31.62 deg/sでのローリングの後の

高度と対気速度． 

  

(b1)ロールレート 88.75 deg/sでのローリング

の後の姿勢角． 

(b2)ロールレート 88.75 deg/sでのローリングの後の

高度と対気速度． 

図２．目標ロール角 60 °での旋回飛行のシミュレーション結果． 

 

  

(a1)ロールレート 29.75 deg/sでのローリング

の後の姿勢角． 

(a2)ロールレート 29.75 deg/sでのローリングの後の

高度と対気速度． 
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(b1)ロールレート 98.30 deg/sでのローリング

の後の姿勢角． 

(b2) ロールレート 98.30 deg/sでのローリングの後の

高度と対気速度． 

図３．目標ロール角 70 °での旋回飛行のシミュレーション結果． 

 

次に，目標ロール角 75 degでのシミュレーション結果を図４に示す．横滑角が増加し上反角効

果が増大することから，エルロン舵角を最大値 10 °に保ってもロール角を維持できなくなり，同

時に横滑角が一定値に落ち着く．この時の横滑角を臨界横滑角と呼ぶことにする．その値はロー

ルレートに依らず 7.1 degであると推定された． 

  

(a) ロールレート 15.83 deg/sでのローリングの

後の姿勢角． 

(b) ロールレート 22.34 deg/sでのローリングの

後の姿勢角． 

図４．目標ロール角 75 °での旋回飛行のシミュレーション結果． 

さらに，種々の目標ロール角および目標ロールレートでの旋回飛行における高度・速度維持の

可否を図５にまとめる．目標ロール角ごとに色を変えており，高度維持可能なケースを●，不可

能なケースを×，高度もしくは速度の一方のみ維持可能なケースを△で示している．目標ロール

レート 120 deg/sまでの範囲において，目標ロール角 65 degでは高度・速度維持可能，66 degでは

維持の可否が混在し，68 deg では維持不可能という結果となっている．従って，高度・速度維持

可能な旋回飛行の最大ロール角は 65 degであると推定される． 

縮小機体が種々のロール角で旋回可能であっても，実際の飛行試験では飛行場の空域に制限が

あり，これを逸脱することを防ぐためには旋回幅（旋回に要した滑走路からの横変位の距離）に

よる評価も必要である．種々の目標ロール角および目標ロールレートの飛行シミュレーション結

果を旋回幅について整理すると図６の通りである．例えば，高度・速度維持可能な旋回飛行の最

大ロール角である 65 degでは，旋回幅最小値は 170 m程度と予測されている．この結果を逆利用

して，所要旋回幅から所要ロール角および所要ロールレートを予測することが可能である． 
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図５．種々の目標ロール角および目標ロールレー

トでの旋回飛行における高度・速度維持の可否． 

図６．種々の目標ロール角および目標ロール

レートでの旋回飛行における旋回幅． 

（●：高度および速度ともに維持可能，△：高度と速度の一方のみ維持可能，×：維持不可能） 

 

４．まとめ 

第二世代小型超音速飛行実験機の縮小機体のエルロンおよびエレベータ操舵による旋回飛行に

ついて 6自由度飛行シミュレーションを実施し，旋回性能を予測した．その結果，以下のことが

予測された． 

1）種々の目標ロール角および目標ロールレートでの旋回飛行について，旋回中の高度・速度維    

持の可否が予測され，高度・速度を維持できる旋回飛行の最大ロール角は 65 degと推定され

た． 

2）目標ロール角 75 degの旋回において，高度，速度，ロール角を維持できなくなる臨界横滑角

7.1 degが予測された． 

3）種々の目標ロール角および目標ロールレートでの旋回飛行について，旋回幅が予測された． 
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小型無人航空機の高精度飛行経路実現のための取り付け誤差推定技術の研究 

 

  上羽 正純（航空宇宙システム工学ユニット 教授） 

柴田 拓馬（航空宇宙システム工学ユニット 助教） 

◯川合 柊平（航空宇宙総合工学コース博士前期 2年） 

 

１．はじめに 

近年，無人航空機(UAV)の利用が進むとともに，UAV そのものを自律飛行させる技術の重要性

が増している．そのような状況の中で，室蘭工業大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研究開発を推進している．超音速飛行を行う

UAV は開発を進めていくうえで，高精度な飛行経路の実現が不可欠であるが，本研究室ではその

前段階としてエンジン模型飛行機を用いた自律飛行制御技術の飛行実証を行っている．本研究室

における自律飛行の実証試験に用いているエンジン模型飛行機は，機体の組み立てから，センサ

や制御回路の搭載を手作業によって行うため，必然的に様々な部分に取り付け角誤差が生じてし

まう．この取り付け角誤差の存在により，飛行経路からの逸脱や飛行性能の低下が起きる可能性

がある．よって，UAV に存在する取り付け角誤差を推定・補正は必須の技術である． 

そこで本研究では自律飛行制御に大きく影響を与えると考えられる以下の二点の取り付け角誤

差について着目した． 

・前輪取り付け角誤差 

・慣性航法装置取り付け角誤差 

 本論文では，上記二点の取り付け角誤差の推定を行う技術について行った検討内容を報告する． 

 

２．前輪取り付け角誤差推定技術 

２－１．前輪取り付け角誤差の問題の所存 

一般に UAVを高速飛行に適した離陸では，長距離直進滑走を行う必要があり，このためには操

舵を行う前輪に存在する取り付け角誤差をできるだけ小さくすることが重要である．しかし，タ

イヤの回転面と機軸を一致させることは困難であり，必然的に前輪に前輪取り付け角誤差が生じ，

実際の前輪の角度は理想の進行方向からずれてしまう(図 1)． 

 

図 1 前輪取り付け角誤差 

 

滑走路中心制御を行う離陸滑走制御系の 6 自由度シミュレーションを用い，前輪取り付け角誤

差の存在による影響を確認した．図 2に，機体が滑走路中心から横方向に 5 mの初期偏差を持つ

前輪取り付け角誤差

機軸

進行方向
回転面

ステアリング
ホイール

実際理想
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とき，前輪取り付け角誤差が存在しない場合と 5.0[deg. ]の前輪取り付け角誤差が存在する場合の

滑走路中心から横方向位置の時間履歴を第 2図示す． 

 

図 2 前輪取り付け角誤差の影響 

 

 前輪取り付け角誤差が 5.0[deg. ]存在する場合，滑走中に蛇行し，15秒経過時点で滑走路中心か

ら約 0.7[m]の偏差が残る結果となった．この結果から，前輪取り付け角誤差が滑走路中心への追

従性と，収束時間に影響を及ぼしているのは明らかである． 

 

２－２．前輪取り付け角誤差推定手法 

滑走しながら前輪取り付け角誤差を推定する方法として，最小二乗法を用いることとし，その

観測方程式[1][2]には前輪取り付け角誤差の項を持つ，Z軸周りの回転の運動方程式から導出される

式を用いる．観測方程式は(1)式のように表せられる． 

 

𝛿𝑠𝑡𝑟 = −𝛿𝑏𝑖𝑎𝑠 +
𝐼𝑧𝑧

𝐶𝑓𝑙𝑓 − 𝜇𝑙𝑓𝑊𝑓
𝑟̇ +

𝐶𝑓𝑙𝑓 − 2𝐶𝑟𝑙𝑟

𝐶𝑓𝑙𝑓 − 𝜇𝑙𝑓𝑊𝑓

𝑣

𝑉
+

𝐶𝑓𝑙𝑓
2 + 2𝐶𝑟𝑙𝑟

2

𝐶𝑓𝑙𝑓 − 𝜇𝑙𝑓𝑊𝑓

𝑟

𝑉
−

𝜌𝑆𝑏𝐶𝑛𝛽

2(𝐶𝑓𝑙𝑓 − 𝜇𝑙𝑓𝑊𝑓)
𝑉2𝛽 −

𝜌𝑆𝑏2𝐶𝑛𝑟

4(𝐶𝑓𝑙𝑓 − 𝜇𝑙𝑓𝑊𝑓)
𝑉𝑟 (1) 

 

 観測方程式を行列として(2)式のように表現する．行列𝑋は時系列データ，𝛽は時系列データに

かかる係数，𝑌は前輪取り付け角誤差の観測ベクトルである． 

𝑋 =

[
 
 
 
 
 
 1 𝑟̇1

𝑣

𝑉1

𝑟

𝑉1
𝑉2𝛽1 𝑉𝑟1

1 𝑟̇2
𝑣

𝑉2

𝑟

𝑉2
𝑉2𝛽2 𝑉𝑟2

︙ ︙ ︙ ︙ ︙ ︙

1 𝑟̇𝑖
𝑣

𝑉𝑖

𝑟

𝑉𝑖
𝑉2𝛽𝑖 𝑉𝑟𝑖 ]

 
 
 
 
 
 

, 𝛽 =

[
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

−𝛿𝑏𝑖𝑎𝑠

𝐼𝑧𝑧

𝐶𝑓𝑙𝑓 − 𝜇𝑙𝑓𝑊𝑓

𝐶𝑓𝑙𝑓 − 2𝐶𝑟𝑙𝑟

𝐶𝑓𝑙𝑓 − 𝜇𝑙𝑓𝑊𝑓

𝐶𝑓𝑙𝑓
2 + 2𝐶𝑟𝑙𝑟

2

𝐶𝑓𝑙𝑓 − 𝜇𝑙𝑓𝑊𝑓

−
𝜌𝑆𝑏𝐶𝑛𝛽

2(𝐶𝑓𝑙𝑓 − 𝜇𝑙𝑓𝑊𝑓)

−
𝜌𝑆𝑏2𝐶𝑛𝑟

4(𝐶𝑓𝑙𝑓 − 𝜇𝑙𝑓𝑊𝑓)]
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

, 𝑌 =

[
 
 
 
 
𝛿𝑠𝑡𝑟1

𝛿𝑠𝑡𝑟2

︙
𝛿𝑠𝑡𝑟𝑖 ]

 
 
 
 

 (2) 

 このとき，最小二乗法の評価関数は(3)式であり，パラメタ推定の解析式は(4)式となる． 

𝐽 = ∑(𝑌 − 𝑋𝛽)2

𝑛

𝑖=1

 (3) 

𝛽̂ = (𝑋𝑇𝑋)−1𝑋𝑇𝑌 (4) 

  

２－３．前輪取り付け角誤差推定シミュレーション 

前輪取り付け角誤差を初期値として 3.0度入力し，ステアリングの操舵をせずに舵角を一定(-

5.0度)とした状態で滑走している機体のシミュレータから得た 1秒間(25 個)のノイズのないデー

タをから，推定の解析式を用いて推定を行った．表 1 にシミュレータに入力した値から求めた係
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数の値と，推定結果による値を示す． 

表 1 計算された係数の値と推定結果 

係数 係数の値 推定結果 

−𝛿𝑏𝑖𝑎𝑠 -0.0523 -0.0745 

𝐼𝑧𝑧

𝐶𝑓𝑙𝑓 − 𝜇𝑙𝑓𝑊𝑓
 0.0839 0.311 

𝐶𝑓𝑙𝑓 − 2𝐶𝑟𝑙𝑟

𝐶𝑓𝑙𝑓 − 𝜇𝑙𝑓𝑊𝑓
 -0.883 -228.004 

𝐶𝑓𝑙𝑓
2 + 2𝐶𝑟𝑙𝑟

2

𝐶𝑓𝑙𝑓 − 𝜇𝑙𝑓𝑊𝑓
 0.368 -319.270 

−
𝜌𝑆𝑏𝐶𝑛𝛽

2(𝐶𝑓𝑙𝑓 − 𝜇𝑙𝑓𝑊𝑓)
 -0.0207 0.132 

−
𝜌𝑆𝑏2𝐶𝑛𝑟

4(𝐶𝑓𝑙𝑓 − 𝜇𝑙𝑓𝑊𝑓)
 0.0111 -0.536 

 

推定結果と計算によって得られる係数の値が一致しなかった．この原因として，𝑟̇のみ一定値で

はないことが影響していると考えられる．また，𝑟̇が一定値を示すとき𝑟は時間変化し，𝑟が一定値

のとき𝑟̇が 0となるので，一つの解析式に𝑟̇と𝑟が存在することは不可であるため，この解析式では

前輪取り付け角誤差を求めることができない． 

 

３．慣性航法装置取り付け角誤差推定技術 

３－１．慣性航法装置取り付け角誤差の問題の所存 

 本研究では，慣性航法装置取り付け角誤差を機体固定座標軸から慣性航法装置座標軸のずれの

角度と定義している(図 3)． 

 

図 3 慣性航法装置取り付け角誤差 

本研究室の自律飛行制御における姿勢制御系は，現在の機体の姿勢角と目標の姿勢角の偏差を

修正するように働いている．姿勢角の取得には慣性航法装置を用いているが，慣性航法装置取り

付け角誤差が存在する場合には，不正確なデータが取得され，実際の姿勢角や加速度などと制御

回路が認識しているデータと異なることによって，姿勢角制御や経路追従にずれや振動が発生し，

自律飛行制御の性能が低くなってしまう． 

 

３－２．慣性航法装置取り付け角誤差の問題の所存 

 機体固定座標軸から慣性航法装置座標軸への座標変換行列は，慣性航法装置取り付け角誤差を

用いて(5)式のように表すことができる． 

機体固定座標軸

慣性航法装置座標軸



66 

 

[

𝑐∆𝜃𝑐∆𝜓 𝑐∆𝜃𝑠∆𝜓 −𝑠∆𝜃
𝑠∆𝜙𝑠∆𝜃𝑐∆𝜓 − 𝑐∆𝜙𝑠∆𝜓 𝑠∆𝜙𝑠∆𝜃𝑠∆𝜓 + 𝑐∆𝜙𝑐∆𝜓 𝑠∆𝜙𝑐∆𝜃
𝑐∆𝜙𝑠∆𝜃𝑐∆𝜓 + 𝑠∆𝜙𝑠∆𝜓 𝑐∆𝜙𝑠∆𝜃𝑠∆𝜓 − 𝑠∆𝜙𝑐∆𝜓 𝑐∆𝜙𝑐∆𝜃

] = [

𝑚11 𝑚12 𝑚13

𝑚21 𝑚22 𝑚23

𝑚31 𝑚32 𝑚33

] (5) 

 

このとき，慣性航法装置取り付け角誤差は座標変換行列の成分を用いて(6)式のように表すこと

が可能である． 

∆𝜙 = tan−1 (
𝑚23

𝑚33
),   ∆𝜃 = sin−1(−𝑚13),   ∆𝜓 = tan−1 (

𝑚12

𝑚11
) (6) 

 よって慣性航法装置取り付け角誤差の推定を行う上で，座標変換行列の成分を把握することは

重要である．座標変換行列の推定は Wahba’s problem[3]を解くことによって行う．ここで(5)式の機

体固定座標軸の速度の時系列データを𝑣𝑖，慣性航法装置座標軸の速度の時系列データを𝑤𝑖，座標

変換行列を𝑀とすると，コスト関数は(7)式のように表され，コスト関数を最小化するような適切

な座標変換行列𝑀を求める． 

𝐽(𝑀) =
1

2
∑𝑎𝑖|𝑤𝑖 − 𝑀𝑣𝑖|

2

𝑛

𝑖=1

 (7) 

 

３－３．慣性航法装置取り付け角誤差推定シミュレーション 

 実機での状態を考慮し，ノイズが存在する状態のデータから慣性航法装置取り付け角誤差を推

定した．表 2に設定した取り付け角誤差，図 4に推定のプロファイルを示す. 

表 2 設定慣性航法装置取り付け角誤差 

取り付け角誤差 角度[deg. ] 
∆𝜙 -2.0 
∆𝜃 2.0 
∆𝜓 6.0 

 

 図 4に慣性航法装置取り付け角誤差推定結果を示す． 

 

第 4図 慣性航法装置取り付け角誤差推定結果 

 

４．まとめ 

前輪取り付け角誤差推定技術については Z 軸周りの回転の運動方程式から解析式を求め，前輪

取り付け角誤差の推定を試みたが，低い推定精度となった．これは一つの解析式に存在できない

変数が存在することが原因である．慣性航法装置取り付け角誤差推定技術についてはノイズが含

まれるデータから推定ができた．今後は，センサノイズから推定目標精度を定める． 

 

参考文献 

1) 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． 

2) 安部正人，「自動車の運動と制御 [第 2版]」，東京電機大学出版局，2012． 
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高速無人航空機向け高グライドスロープ角での短距離着陸制御方式の提案と飛行検証 

 

  上羽 正純（航空宇宙システム工学ユニット 教授） 

  柴田 拓馬（航空宇宙システム工学ユニット 助教） 

◯俵川 智史（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，小型無人超音速機の開発が進められてい

る．その構成要素の一つとして，離陸から着陸までを自律して行う誘導制御技術が開発されてい

る．超音速機の着陸においては，長い着陸距離，速い着陸速度が予想される．そこで本研究は，

接地時の降下率を従来技術並みに維持しつつ着陸距離を短縮する技術を検討する．着陸中の飛行

距離の大半はグライドスロープで占められている．着陸開始高度が同一の場合，グライドスロー

プ角が大きい方がグライドスロープに要する飛行距離が短い．グライドスロープ角は一般的には，

有人機ではコックピットからの視界確保の観点から 2.5 度～3 度，大きい場合で 7 度となってい

る<1>．しかしながら，無人航空機ではその制約がないためグライドスロープ角を大きくとること

ができる．グライドスロープ角が大きい場合，機体の速度方向に加わる重力加速度が増大しグラ

イドスロープ終了時の速度が増す．これにより接地時降下率やフレアに必要な飛行距離が増大す

る．本研究ではこの問題を解決しつつグライドスロープ角を大きくとることで着陸距離短縮を目

指す．今年度は迎え角とグライドスロープ角，フレア時定数の関係を明らかにし，それらの設計

法を提案，飛行実験により部分検証した結果を報告する． 

 

２．グライドスロープ角及びフレア時定数の設計法 

着陸は図1に示す経路を通って行われる．以降，

グライドスロープ制御(図 2)とフレア制御(図 3)に

着目する．グライドスロープに必要な水平距離𝐿G

はグライドスロープ角𝜃Gとグライドスロープ開

始高度ℎG，フレア開始高度ℎfを用いて(1)式で表さ

れる<2>． 

 よって，𝜃Gを大きくとることで着陸距離を短縮

できる．しかし，𝜃Gを大きくとると，重力による

加速((2)式)，グライドスロープ中の降下率が大き

くなる((3)式)． 

 

図 1 想定プロファイル. 

 

図 2 グライドスロープ制御系. 

 

図 3 フレア制御系. 

𝐿G = (ℎG − ℎf) tan 𝜃G⁄  (1) 

𝐹 = 𝑇 + 𝑚𝑔𝑠𝑖𝑛𝜃G − 𝐷 (2) 

ℎ̇ = 𝑉𝑠𝑖𝑛𝜃G (3) 



69 

 

つまり𝜃Gを大きくとると，接地時降下率，フレアに

必要な飛行距離が増大する．フレア制御中に素早く降

下率を吸収するため，フレア時定数τを小さくとり，フ

レア制御系を高帯域化し瞬時に迎え角を増大させる．

以上よりグライドスロープ角を大きく，フレア時定数

を小さくすることが着陸距離短縮に必要であること

が示された．次は機体の運動を質点として考えること

で，それらの限界を失速角との関係から検討する．グ

ライドスロープ中は加速しないことが要求されるため，速度方向の力のつり合いを図 4 として近

似することでグライドスロープ角と失速迎え角の関係は(6)式となる．ただし，以降，揚力と抗力

を(4)，(5)式で近似する． 

𝐿 = 𝐾L𝛼 (4) 

𝐷 = 𝐾D 𝛼2 + 𝐷0 (5) 

𝜃G < sin−1
𝐾D 𝛼stall

2 + 𝐷0 − 𝑇 cos 𝛼stall

𝑚𝑔
 (6) 

 フレア制御は機首上げによって経路角を水平にする制御であ

り，速度方向に垂直な力のつり合いを図 5 として近似すること

でフレア時定数と失速迎え角の関係が(6)式となる． 

𝛼stall =
𝑚𝑔 cos 𝜃G

𝐾L + 𝑇
 (

 𝑉 tan 𝜃G

𝑔𝜏min cos 𝜃G
+ 1) (7) 

また，現実には失速迎え角以前にロールリバーサルなど高迎え

角での現象や高迎え角での迎え角と揚力の関係の非線形性が存

在するため，(6)式，(7)式にグライドスロープ中のノミナル迎え

角，着陸中に許容する最大迎え角を導入した(8)式，(9)式を設計に

用いる． 

𝜃G = sin−1
𝐾D 𝛼GS

2 + 𝐷0 − 𝑇 cos 𝛼GS

𝑚𝑔
 (8) 

𝛼MAX =
𝑚𝑔 cos 𝜃G

𝐾L + 𝑇
 (

 𝑉 tan 𝜃G

𝑔𝜏 cos 𝜃G
+ 1) (9) 

以上の検討に基づき，図 6 の流れでグライドスロープ角 𝜃G と

フレア時定数 𝜏 を設計する． 

 

 

 

３．設計及び飛行検証 

今回はグライドスロープ角が(8)式で計算される最大値以下( 7 deg. )であるとき，グライドスロ

 

図 4 グライドスロープ中に働く力 

 

 

図 5 フレア中に働く力 

 

 

図 6 設計の流れ 
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ープ終了時に目標性能を満たすことを確認する．図 7 (a) は高度時間履歴であり，コマンドに沿っ

て飛行している．図 7 (b) は速度の時間履歴であり，グライドスロープ開始時は 32 m/s であり目

標速度に対して高速であったが，グライドスロープ終了時では目標範囲内の 25 m/s まで減速して

おり目標性能を満たしている．グライドスロープ角 7 deg.の場合，グライドスロープ中に加速して

いないため，(8)式の関係が成り立っており，(8)式をもとに迎え角を考慮したグライドスロープ角

であればグライドスロープ角を大きくとっても加速しないことが確認された． 

 

  

(a) 高度履歴 (b) 速度履歴 

図 7 実験結果 

 

４．まとめ 

グライドスロープ角，フレア時定数の定量的設計法を検討しグライドスロープ角の設計法につ

いて飛行検証した．今後，フレア時定数の設計法についても飛行検証を行い本設計法の妥当性を

検証する． 
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6) 植村拓也，無人航空機向け高性能着陸及び設定経路追従飛行制御技術の研究， 

室蘭工業大学大学院修士学位論文，2020 

7) 俵川智史，固定翼無人航空機の高度な自律飛行の実現の実現に向けた基盤技術の研究， 

室蘭工業大学大学院修士学位論文，2023 
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釣り合いを用いた小型無人航空機向け高精度旋回経路追従制御方式の提案と飛行検証 

  

上羽 正純（航空宇宙システム工学ユニット 教授） 

柴田 拓馬（航空宇宙システム工学ユニット 助教） 

◯安川 慧 （航空宇宙総合工学コース 博士前期 2 年） 

 

１．はじめに 

近年，無人航空機を用いた利用が進み，農林業分野や災害時での調査等様々な分野で適用され

ている 1)．また，長距離，広範囲を短時間で観測する場合には固定翼型の方が有利である．  

このような状況を鑑み，本研究室では

図 1 に示すような長時間滞空可能な固定

翼自律無人航空機及びその搭載に適した

小型映像中継装置，見通し内外対応が可

能な遠隔監視制御装置，アンテナ指向制

御方式を有する映像中継システムを提案

している(図 1)． 

さらに，高精度な観測を実現する為に

目標飛行経路を維持することが重要と考

える．また，観測における飛行フェーズ

は直線と旋回の 2 つで構成されることが多い．そこで，本研究では旋回飛行に着目して検討を進

める．一方，固定翼 UAVの旋回技術に関する論文 2)~6)は多いが，指定された円軌道に沿って正確

に旋回し，長時間飛行することに関する論文は少ない．そこで長時間飛行を想定した旋回経路追

従制御技術の確立を目指す． 

 

２．理論と手法 

２－１．力の釣り合い条件式の導出 

2 より縦の釣り合いを満たす式は(1)式，横の釣り合いを満たす式は(2)式のように表わされ，そ

の時のロール角𝜙1，𝜙2は必ずしも同じではない． 

𝐿 𝑐𝑜𝑠 𝜙1 = 𝑚𝑔 (1) 

𝐿 𝑠𝑖𝑛𝜙2 = 𝑚
𝑉c
2

𝑅
(2) 

さらに揚力 Lは対気速度𝑉Lを用いて(3)式となる． 

𝐿 =
1

2
𝜌𝑆𝐶L𝑉L

2 (3) 

(1)，(2)，(3)式より(4)，(5)式が導出できる． 

𝜙1 = cos−1 (
2𝑚𝑔

𝜌𝑆𝐶L𝑉L
2) (4) 

 

図 1 提案している映像中継システムイメージ 

 

169MHｚ帯TT&C回線
（同一CH or 隣接CH）

指向性
アンテナ

5.7 GHz帯映像伝送回線
（同一CH or 隣接CH）

テレメトリー回線

コマンド回線

撮影用
固定翼UAV

追尾アンテナ
地上局

2軸雲台

無指向アンテナ

中継用固定翼UAV
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𝜙2 = sin−1 (
2𝑚𝑉c

2

𝜌𝑆𝐶L𝑅𝑉L
2) (5) 

 

  

図 2 水平旋回時の力の釣り合いの図示 図 3 旋回半径と機首方位角の関係 

 

２－２．旋回半径と方位角の関係式の導出 

今まで示した釣り合いを満たすロール角制御のみでは目標旋回半径とのずれを修正することが

出来ない．その為，旋回半径偏差を抑える制御系を本手法に組み込む．図 3 より，目標旋回半径

と実際の旋回半径の偏差を∆Rと仮定し，方位角ψを用いて表すと(6)式となる．以上より旋回半径

偏差を抑える制御系を構築する． 

∆𝑅̇ = 𝑉L sin𝜓 (6) 

 

２－３．制御系設計 

本手法は縦及び横方向の力の釣り合いを満たすロール角制御系に加えて，旋回半径偏差を抑え

る旋回半径制御系，対気速度及び高度制御系により実現する．これら制御系での制御則は PID と

した．本手法のロール角制御系と旋回半径制御系の構成は以下に示した． 

(a) ロール角制御系 

ロール角制御系のブロック線図を図 4 に示す．ロール角コマンドは飛行高度からの偏差状態に

応じて適宜切り替えて使用し，ロール角制御を行う． 

 

図 4 ロール角制御系のブロック線図 

 

(b) 旋回半径制御系 

 旋回半径制御系のブロック線図を図 5 に示す．ラダー操作により旋回半径偏差を抑えるよう制

御を行う． 

 

図 5 旋回半径制御系のブロック線図 

 

 

リンク比

PID サーボダイナミクス

リンク比

PID サーボダイナミクス
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３．結果 

３－１．制御対象と目標性能  

本研究では図 6のような機体質量約 5.5 kg，翼幅約 2 mの低

翼のガソリン模型飛行機を制御対象としている． 

また，±6 mを要求位置精度として定めた．これは，使用す

る GPS/INS等のセンサーの精度 1σ= 3 mならびに制御誤差も

含めて実現可能な値である． 

 

３－２．シミュレーション  

無風状態，定常風 3 m/s，5 m/sの条件でシミュレーションを実施した．飛行軌跡を図 7に示す． 

ここで風外乱は x-y平面に平行に吹いていると仮定している．また，旋回半径の時間履歴を図 8に

示す．どの飛行条件でも目標性能を満たすことを確認した．また，最大でも風外乱 5 m/s時に約 3 

mである． 

 

 

図 7 飛行軌跡 図 8 旋回半径の時間履歴 

 

３－３．実証試験  

本手法の有効性検証の為に実証試験を実施した．本実験は所定の旋回開始位置まで飛行する直

進経路追従制御と本手法実証の旋回経路追従制御で構成されている．飛行軌跡を図 9 に示す．直

進経路追従制御区間では若干偏差は大きいものの経路へ追従しており，所定の位置で直線から旋

回の制御へ切り替わった．図 10に旋回半径の時間履歴を示す．目標値に対してオーバーシュート

を繰り返しながら旋回飛行が終了している．また，最終偏差は約 7 mで目標値は未達となった．  

 

 

図 9 飛行軌跡 図 10 旋回半径の時間履歴 
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目標性能を満たせない原因として 2 つの問題

点が考えられる．1つ目は旋回半径制御系の効き

がロール角制御系より低いことである．各制御系

はラダー操作，エルロン操作によって実現してい

る．図 11 に各舵面のコマンドの変化を示す．旋

回始めにラダーコマンドは左舵最大，ロール角は

右舵一定で飛行している．一方，飛行経路は直進

しており旋回半径制御系での経路修正が出来て

いない．また，ラダーの動作範囲は限界の為，こ

れ以上に旋回半径制御系の効きを強くすること

は困難である． 

 2つ目は本手法では進行方向を認識出来ない為

に，目標経路外側へ大きく逸れると偏差が修正不可能なことである．これは目標旋回半径以上に

広がることで常に目標経路の外側を飛行することになり，旋回半径制御系のコマンドが不変にな

る為と考えている． 

 

３－４．旋回半径制御系の新提案  

実証試験より，本手法に 2 つの問題点が存在することが確認できた．これらの問題点を解決す

る為には，1．ロール角制御，旋回半径制御系を組み合わせて設計，2．飛行距離，飛行方向をフィ

ードバックする制御設計が重要と考えた．その為，ロール角制御をインナーループに含む旋回半

径制御系を再設計した．図 12にそのブロック線図を示す．旋回半径偏差と目標経路上の接線の向

きをフィードバックすることで常に飛行方向を認識した追従飛行を目指す． 

 

図 12 新たに提案する旋回半径制御系 

 

４．まとめ 

本研究は，長時間飛行を想定した旋回経路追従制御技術の確立を目的に高精度旋回を目指した．

力の釣り合いを満たすロール角コマンド生成法及び旋回半径偏差を抑える旋回半径制御系を構築

しシミュレーションと実証試験を実施した．シミュレーションでは風環境下でも目標性能を満た

すことを確認できた．一方，実証試験では旋回半径制御系の効きが足りないことや一部条件によ

って偏差が広がる方向へ働くことが確認出来た．実証試験より確認できた問題点解決の為に新た

に旋回半径制御系を提案し，今後の方針を示した． 

 今後は新たに提案した旋回半径制御系の妥当性検証の為に数値シミュレーションを実施し，そ

の後実証試験で有効性を確認する． 

 

 

  

(a)ロール角コマンド (b)ラダーコマンド 

図 11 各舵面の効き 

飛行方向

左舵 0 右舵

飛行方向

左舵 0 右舵
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プロペラエンジンの特性を考慮した固定翼無人航空機の最大上昇率の導出及び飛行検証 

 

  上羽 正純（航空宇宙システム工学ユニット 教授） 

  柴田 拓馬（航空宇宙システム工学ユニット 助教） 

○渡邊 克巳（航空宇宙総合工学コース 博士前期 2 年） 

 

１．はじめに 

 現在，農業，林業などの多分野で無人航空機の利用が拡大している．しかし，小型な機体が多

く，電力，燃料に余裕がない．そのため離陸の際には指定の高度まで速やかに上昇し，離陸時間

を短くすることが望まれる．また，現在利用されている固定翼無人航空機は推進器にプロペラエ

ンジンが使用されることが多い．しかしながら，プロペラエンジンは空気の流入速度の増加によ

って推力が減少するという問題を有する． 

これまで筆者らはブラシレスモータとプロペラで推進器が構成された電動ラジコン機の最大上

昇率を導出し，実証実験を行ってきた[1]．しかしながら，プロペラエンジンを搭載した固定翼無

人航空機を対象に最大上昇率を求めた例及び実証実験の報告例はない．そのため，本研究では固

定翼無人航空機の離陸プロファイル（図 1）を滑走フェーズ，機首上げフェーズ，上昇飛行フェ

ーズの 3 つに分け[2]，上昇飛行フェーズを対象に最大上昇率を求め，最大上昇率での上昇飛行を

6 自由度シミュレーション，実機での実証実験で検証した結果を報告する．ここで上昇飛行フェ

ーズのみを対象としたのは滑走，機首上げフェーズにかかる時間は推進器の性能のみによって変

わる．そのため機体の改造なく離陸時間を短縮することが可能なのは上昇飛行フェーズのみであ

るためである． 

 

２．最適化問題による最大上昇率の算出 

２－１．上昇飛行中の運動方程式 

ここでは機体の運動を機体の運動固定の x 軸を機

体の進行方向に一致させた座標系である安定軸系で

考え,運動方程式としては縦系のみを考える． 

 縦系の運動は x，z 軸の並進運動と y 軸周りの回転

運動のみで構成されるが，今回は定常状態で上昇飛

行している時の運動（図 2）を考えるため，図に示

すような安定軸 x 軸方向，及び安定軸ｚ軸方向のつ

り合い式(1)，(2)のみを扱う．また揚力，抗力は迎角と速度の関数として表すことができ，式

(3)~(5)として定義される． 

Tcos(α) − D − Wsin(γ) = 0 (1) Tsin(α) + L − Wcos(γ) = 0 (2) 
 

𝐿 =
1

2
(𝐶𝐿0 + 𝐶𝐿𝛼𝛼)𝜌𝑆𝑉2 (3) 𝐷 =

1

2
𝐶𝐷𝜌𝑆𝑉2 (4) 

𝐶𝐷 = 𝐶𝐷0 +
(𝐶𝐿0 + 𝐶𝐿𝛼𝛼)2

𝜋𝑒𝐴𝑅
 (5) 

  

 

 
図 2 機体に働く力 
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２－２．最適化問題の定式化 

 最適化問題を扱うために評価関数 L 及びハ

ミルトニアン H を式(6)，(7)のように定義す

る．本式における変数は対気速度 V，迎角 α，

経路角 γ，随伴変数 λ1，λ2であり，推力 T は

対気速度 V の関数，抗力，揚力は対気速度 V，迎角 αの関数である． 

ハミルトニアンが式(8)~(12)を満たすことが最適化の必要条件である．これらの式は変数 V，

α，γ，λ1，λ2の非線形連立方程式であり，数値的に求める． 

𝜕𝐻

𝜕𝑉
= 0 (8) 

𝜕𝐻

𝜕𝛼
= 0 (9) 

𝜕𝐻

𝜕𝛾
= 0 (10) 

𝜕𝐻

𝜕𝜆1

= 0 (11) 

𝜕𝐻

𝜕𝜆2

= 0 (12) 
  

２－３．プロペラエンジンの推力の定式化 

プロペラの推力の導出にプロペラメーカ

ーのパフォーマンスデータに記載されてい

る回転数，対気速度，推力のデータを使用

し，推力の導出はプロペラサイズ 14×8，最

大回転数 8000 rpm のエンジンを対象に行っ

た．図 3 に推力と対気速度のグラフを示

す．図 3 より 2 次の近似式として推力と対

気速度の関係として式(13)が得られた． 

 

２－４．最適化対象機体 

 本研究は図 4 のようなガソリン模型飛行機を対象

に行った．この機体の諸元を表 1 に示す．計算より

得られた最適値は対気速度が 16.2 m/s，迎角が

3.5 °，経路角が 26.4 °と得られた（表 2）．この値よ

り定常状態で上昇飛行している対象機体のピッチ角

は 30 °，最大上昇率は 7.2 m/s となった． 

 

表 1 TEMPEST60 の諸元 

m [kg] 5.5 S [m2] 6.49 × 10−1 

𝐶𝐿𝛼 [1/rad] 4.36 𝑒 [−] 6.0 × 10−1 

𝐶𝐿0 [−] 1.76 × 10−1 𝐴𝑅 [−] 6.54 

𝐶𝐷0 [−] 4.88 × 10−2 

 

𝐿 = 𝑉𝑠𝑖𝑛(𝛾) (6) 

𝐻 = 𝐿 + 𝜆1(Tcos(α) − D − Wsin(γ)) 

+𝜆2(Tsin(α) + L − Wcos(γ)) 
(7) 

 

図 3 プロペラ(14×8)の推力と対気速度の関係 

𝑇 = −0.0207 × 𝑉2 − 0.331 × 𝑉 + 41.615   (13) 

 

図 4 対象機体(TEMPEST60)の外観 
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表 2 計算結果 

V [m/s] 16.2 γ [deg. ] 26.4 

α            [deg. ] 3.5 𝜃 [deg. ] 30.0 

Vsin(γ) [m/s] 7.2 

 

３．６自由度シミュレーションによる検証 

前節で導出された最大上昇率の妥当性の確認のため Matlab&Simulink にて内製した 6 自由度シ

ミュレーターを用いて，滑走から浮上，機首上げ，上昇飛行までをシミュレートした．その結果

を図 5～8 に示す． 

図 5 より滑走から上昇飛行を経て高度 110 m 程度まで上昇した．図 6，7 より対気速度，ピッ

チ角については上昇飛行開始直後オーバーシュートが見られたが，上昇飛行開始約 8 秒経過後対

気速度は 16.2 m/s に，ピッチ角は 30 °に収束していることが確認できた．滑走開始から約 12 秒

経過後の上昇飛行区間では定常状態で上昇飛行している．この時の上昇率は 7.12 m/s であった．

この値と計算より求めた最大上昇率の差は最大上昇率の約 1.1 %である．これより最適化計算で

求めた最大上昇率は実験可能であることを確認した． 

 

  

図 5 高度の時間履歴 図 6 対気速度の時間履歴 

 

４．実証実験 

実証実験はシミュレーションと同様に滑走から行うのが最善である．しかし，シミュレーショ

ンで使用した空力微係数などの値は機体形状から求めた推算値であり，実際の機体の空力微係数

との差は不明である．かつ，滑走制御，及び機首上げ制御がうまくいかず上昇飛行につながらな

いことも想定される．そのため実証実験を段階的に実施する．まず，高高度で対気速度を最適解

の対気速度として水平飛行をさせた後，上昇飛行に切り替えることにより，上昇飛行の制御性能

を確認する．その後滑走，機首上げを含んだ離陸全体の実証実験を行う．今回は前者について実

施した結果を示す． 

実証実験では総飛行時間 460 秒のうち，3 回上昇飛行を行った．このうち 3 回目の結果を図 9

～12 に示す．図 9 より高度 60 m から約 80 m の上昇を達成した．図 10 より上昇開始時の対気速

  

図 7 ピッチ角の時間履歴 図 8 上昇率の時間履歴 
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度が 15.8 m/s と最適解で得られている対気速度と近い値で上昇飛行を開始できた．しかし，図 11

より上昇飛行開始直後のピッチ角コマンドは，最適解であるピッチ角 30 °が出力されているが，

オーバーシュートが発生し，これにより対気速度が最適解より減少した．また，対気速度が減少

するにつれて，対気速度を速度コマンドに近づけようと最適解よりも低いピッチ角コマンドが出

力された．また，上昇飛行区間におけるピッチ角に発散傾向が見られた．ピッチ角に見られたオ

ーバーシュート，発散傾向の現象からはピッチ角制御系の比例ゲインが過大であったことが推定

される．このピッチ角の発散傾向に伴い，図 12 に示すように上昇率にも振動が確認でき，上昇

飛行中の機体は定常状態にはならなかった． 

 

  

図 9 高度の時間履歴 図 10 対気速度の時間履歴 

  

図 11 ピッチ角の時間履歴 図 12 上昇率の時間履歴 

 

５．まとめ 

プロペラエンジンの推力が対気速度の増加によって減少するという特性を考慮した固定翼無人

航空機の最大上昇率を求めた．また，求めた最大上昇率について 6 自由度シミュレーション，実

機での実証実験を行い，6 自由度シミュレーションでは上昇飛行において最適解での対気速度及

び最大上昇率での上昇飛行が実現可能であることを確認した．実機での実証実験では水平飛行か

ら上昇飛行に切り替え，上昇飛行フェーズの確認を行い，目標水平方向速度で上昇飛行を開始す

ることができたが，ピッチ角にオーバーシュート，発散傾向が見られた．今後はピッチ角のオー

バーシュート，発散傾向を抑えるべくピッチ角制御系の制御器パラメーターの調整を行う． 
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小型高速固定翼 UAV向け横風高耐性短距離着陸制御技術の研究 

 

  上羽 正純（航空宇宙システム工学ユニット 教授） 

◯榊 凌芽  （航空宇宙工学コース 学部 4 年） 

 

１．背景・目的 

近年，大陸間及び地球軌道上への輸送システムを革新する必要性が増している．そのような輸

送システムの実現のために，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いる．そのテストベットとして小型無人超音

速機の開発が行われており，その基盤技術の一つである離陸から着陸までを自律飛行する誘導制

御技術の開発が必要である． 

小型無人超音速機を含む固定翼 UAV の着陸時には横風が吹いている状況も予想される．横風下

での着陸は機体姿勢が乱れ，一般的に困難とされる．また，超音速機は着陸速度が高速であるこ

とにより着陸距離が長くなることが予想され，その短縮が求められる．本研究は着陸距離の短縮

のため，グライドスロープ角を大きく，低速，高迎角姿勢での横風着陸制御技術を確立すること

を目的とする． 

 

２．横風着陸制御技術 

 横風着陸制御技術はクラブ方式(図 1)，ウイングロー方式(図 2)である. クラブ方式は推力と重

力の横力により横風に対抗する．また，この方式はバンクすることで生じる横滑り角はラダーの

操舵によりゼロにし飛行する．ウイングロー方式は重力の横力とラダーの操舵による横力によっ

て横風に対抗する． 

 

３．提案する手法 

３－１．ロールリバーサル発生迎角に対応可能なロール角制御系の導入 

 ロールリバーサル（図 3）1)はエルロンの操舵に対して，通常とは逆のロール運動をする高迎角

  

図 1 クラブ方式 図 2 ウイングロー方式 

 

図 3 ロールリバーサル 
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特有の現象である． 

 従来の固定翼無人航空機の着陸制御系で組み込まれているエルロンの単独操舵でのロール角制

御系（図 4）2)に加えてロールリバーサル発生迎角に対応するため，エルロンとラダーの操舵によ

るロール角制御系 3)（図 5）を設計する．図 5 のロール角制御系はインナーループとして横滑り

角制御系を含む． 

 

３－２．横風着陸制御技術の切替高度の設計 

 本研究は図 6 に示す着陸経路が設定され，グライドスロープ区間進入時にクラブ方式，接地直

前に接地時の脚への負荷軽減の観点からウイングロー方式に切り替える．切替高度の設計は機首

方位角制御系のステップ応答に着目する．ウイングロー方式は機首方位角制御系（図 7）で機首方

向を滑走路中心と平行に維持させる．そのため，機首方位角制御系のステップ応答が目標値の

±2 %以内に入る時間 𝑡f2 を最低限確保する必要がある．以上より，フレア経路 h の近似式である

式（3.1），時間 𝑡f2 ，フレア開始から接地までの時間 𝑡touch を用いた切替高度 ℎf2 の設計式を式（3.2）

で示す． 

 

 

図 7 機首方位角制御系 

h = ℎf1exp (−t/τ) (3.1) 

図 6 着陸経路 ℎf2 = ℎf1 exp(−(𝑡touch − 1.5𝑡f2) /τ) (3.2) 

 

４．制御系 

各着陸区間で設計するべき制御系を表 1 に示す．本研究が提案するロール角制御系はグライド

スロープ区間とフレア①区間で用いる． なお、表中“＞”の右の制御系はインナーループ制御系

として使用する． 

 

 

  

図 4 従来のロール角制御系 図 5 本研究が提案するロール角制御系 

表 1 本研究の制御系 

着陸区間 縦系 横・方向系 

グライドスロープ 
・高度制御系＞ピッチ角制御系 

・速度制御系 

・滑走路中心制御系＞ロール角制御系 

＞横滑り角制御系 

フレア① ・フレア制御系＞ピッチ角制御系 ・滑走路中心制御系＞ロール角制御系 
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５．提案する手法の妥当性の検証 

 目標性能を接地時降下率1.0 m/s 以下，滑走路中心からの偏差 ±3.0 m/s以下，接地時の方位角偏

差±5.0 deg.以下として，小型無人超音速実験機オオワシ 2 号機向けに設計し MATLAB，Simulink

によりシミュレーションを行った．フレア①区間開始高度を 22.27 m，フレア時定数を 2.5 秒，機

首方位角制御系のステップ応答が目標値の±2.0 % 以内に入る時間を 4.44 秒として，フレア②区

間開始高度を設計し 4.32 m と定めた．また，本研究が提案したロール角制御系を設計した．設計

結果を反映した着陸制御シミュレーションの結果を図 8，図 9 で示す．図 8 は風外乱なしの条件

の結果，図 9 は風外乱あり(90 度方向からの 3.0 m の風)の条件の結果である．風外乱ありの場合

は開始 1 秒以降で発散という結果となった． 

 

  

図 8 風外乱なしのシミュレーション結果 

 

  

図 9 風外乱ありのシミュレーション結果 

 

６．まとめ 

 本研究は横風高耐性と短距離着陸を同時に実現するための手法を提案した．しかし，現時点で

手法の妥当性を確認できなかった．原因は提案したロール角制御系の制御系設計であると考える．

今後はロール角制御系の再設計をし，6 自由度シミュレーション，飛行実験において手法の妥当

性を検証する． 

 

参考文献 

・速度制御系 ＞横滑り角制御系 

フレア② 
・フレア制御系＞ピッチ角制御系 

・速度制御系 

・滑走路中心制御系＞ロール角制御系 

・機首方位角制御系 
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固定翼 UAVの飛行状態を考慮した飛行モード切り替えアルゴリズムの考案と飛行実証 

     

  上羽 正純（航空宇宙システム工学ユニット 教授） 

◯原木 蒼良（航空宇宙工学コース 学部 4 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，小型無人超音速機の開発が進められてい

る．その自律飛行を行う上で，設定された飛行経路に沿って飛行制御を行うことのみならず，飛

行中にミッションを変更，あるいは緊急事態が発生した際に設定した飛行モード及び飛行経路を

柔軟に変更することは極めて重要である．一般に航空機に搭載された飛行経路などを管理するた

めのフライトマネジメントシステムの詳細は公開されておらず，また，本研究室で推進中の固定

翼 UAVの自律飛行における離着陸，周回飛行，メアンダー状飛行，帰還飛行等の飛行モードを切

り替える機能は存在していない．  

そのため，本研究では固定翼 UAV で実行中の飛行モードを切り替えるために，機体に搭載され

た遠隔監視制御系(TTC 系)にコマンドを送信する回線を付加し，既存の飛行モードを統括，受信

したコマンドに応じて系統的に飛行モードを切り替えるアルゴリズム，想定外の飛行挙動の発生

を防ぐための機体の飛行状態の判定条件の設定，これらを統合して飛行モードを切り替えるアル

ゴリズムを構築することを目的とする．2022 年度に行った地上局から機体に搭載された TTC 系

へのコマンド回線の構築と，自律飛行中の固定翼 UAVへのコマンド送信による飛行モード切り替

え実験の結果について報告する． 

 

２．理論及び手法 

初めに，地上局から固定翼 UAV 上の TTC 系へコマンドを送信するための回線の構築を行う．

現在，固定翼 UAVから地上局へは機体の速度，高度，姿勢角などのデータがテレメトリ回線によ

り送信されている．今回はこの回線に加えて地上局から固定翼 UAVへのコマンド回線の構築を行

う．現在の TTC 系では簡易的に 1 本の通信回線を用いて半二重通信によりコマンド送信が可能で

あるが，地上局からのコマンド送信

時にはテレメトリデータの受信が

停止するという欠点を有する．この

ため，無線通信モジュールをもう 1

ペア追加し，コマンド回線とテレメ

トリ回線が独立に存在する全二重

通信を構築する(図 1)． 

 次に，ミッション変更及び緊急時

の飛行モードの変更を行うための

飛行モード切り替えアルゴリズム及びその条件判定アルゴリズムの構築を行う．飛行モード切り

替えアルゴリズムの検討においては，飛行モードとして離陸，水平定常飛行，水平旋回飛行，着

陸を対象とし，ミッションとして，それらを組み合わせた周回飛行，メアンダー状飛行，帰還飛

 

図 1 TTC系の全二重通信化 
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行，完全自律飛行を対象とする．また，送信コマンドは，飛行モード及びミッションとする．条

件判定アルゴリズムは飛行モード切り

替えアルゴリズムに包含しており，特定

の飛行モード切り替えの際に条件判定

を行う．今回は例として周回飛行からメ

アンダー状飛行への切り替えを示す．そ

れぞれの飛行経路及びウェイポイント 

(WP)は図 2 のように設定されている． 

 周回飛行とメアンダー状飛行は水平

定常飛行フェーズと水平旋回飛行フェ

ーズで構成されており，どちらの飛行モードもWP1 から出発して，設定されたWP を通過するこ

とによって次の飛行フェーズへと移行する．周回飛行，メアンダー状飛行どちらもフェーズ

203/253までは同じ経路で飛行するが，フェーズ 204とフェーズ 254はそれぞれ右旋回と左旋回で

あり，この際に互いの飛行モードへと変更することは想定外の機体動作を招く．この解決策とし

て，機体の飛行状態を判定し，機体姿勢の急変を防ぎながら飛行モード切り替えを行う．本周回

飛行からメアンダー状飛行コマンドを送信したときの飛行モード切り替えアルゴリズムをプログ

ラミングし，その確認を行う． 

 

３．機能確認と考察 

３－１．コマンド回線の構築 

地上局と固定翼 UAV間のテレメトリとコマンドの通信を同時に行う全二重通信を構築した．回

線の構築には一般に市販されている無線通信モジュールであるXBeeを2ペア用いて行った．XBee

の性能諸元については表 1 に示す．既に搭載されているテレメトリ回線用 XBee に加えてコマン

ド回線用 XBee を機体に搭載(図 3)し，地上局 PC からコマンドを送信，TTC 系で受信されている

ことを確認した．次に周回飛行，メアンダー状飛行を相互に切り替え可能な飛行モード切り替え

アルゴリズムを制御ソフトウェアに実装した．最後に本研究で構築したコマンド回線と飛行モー

ド切り替えアルゴリズムの妥当性及び問題点を確認するために誘導制御回路を搭載した実験機体

を用いて飛行実証を行った． 

 

３－２．飛行実証の結果 

 

図 2 各飛行モードの飛行経路 

 

図 3 機体に搭載した XBee 

表 1 Xbeeの性能諸元 

 

 

テレメトリ回線 コマンド回線

  周波数帯[Ghz]

  送信出力[dBm]

  受信感度[dBm]

  動作電圧[V]

  ボーレート[bps] 57600   9600   

 2.4   

+8   

-103  

2.1--3.6   
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  実証試験では，周回飛行を行っている固定翼 UAV に水平定常飛行コマンドを送信し，WP2 を

通過した後も水平定常飛行が続行されるかどうかを確認した．実証実験の飛行経路を図 4に示す．

また，それぞれの飛行フェーズを表２に

示す．飛行経路を見ると周回飛行を 2 周

行った後，滑走路途中で水平定常飛行コ

マンドを送信，飛行モードが切り替わり，

WP2 を通過した後も水平定常飛行が継続

されていることが確認できた． 

 

４．まとめ 

本研究では，送信したコマンドが誘導制御回路上で変数に代入されていることを確認し，飛行

モード切り替えアルゴリズムを構築，大学構内で地上実験を行い，飛行モード切り替えアルゴリ

ズムが動作していることを確認した．今後は，飛行状態だけでなくミッションの進行状況を条件

に含んだ条件判定アルゴリズムの構築を行い，実際に飛行をしている状態でコマンドを送信，飛

行モード切り替えを行う飛行実証を行う． 

 

参考文献 

1) 上羽正純，植村拓也，固定翼 UAV による農地観測のためのメアンダー状経路追従制御の検討

と飛行   実証,第 58回飛行機シンポジウム講演集,2020年 11月 25-27日 

2) 小貫徳貴，無人航空機向け帰還アルゴリズムに関する研究，室蘭工業大学令和元年度卒業 論

文，2019． 

3) 前田庸佑，無人航空機向け飛行経路マネジメント及び制御系の高精度化に関する研究, 室蘭工

業大学令和元年度修士論文，2019. 

4) 原木蒼良，固定翼 UAV の飛行状態を考慮した飛行モード切り替えのための管理制御アルゴリ

ズムの研究，室蘭工業大学令和 4年度卒業論文，2023. 

 

図 4 実証実験の飛行経路 

表 2 各モードの飛行フェーズ 

 

飛行モード 飛行フェーズ

  周回飛行 201--204  

  水平定常飛行 211  
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固定翼 UAV向け複数旋回を用いた減速旋回降下技術の研究 

 

                       上羽 正純（航空宇宙システム工学ユニット 教授） 

                                         ◯三浦 航（航空宇宙工学コース 学部 4 年）

 

１．はじめに 

近年，無人航空機の利用が進むとともに，飛行速度も高速化の傾向がある．加えて高速飛行を

行う固定翼無人航空機は着陸距離が大きくなり，滑走路の長さによっては着陸ができないことが

想定される．したがって着陸距離を小さくすることが必須であり，そのためにはグライドスロー

プもしくはフレア開始時の速度を減速することが重要である．通常減速は，直線飛行により行わ

れるが，建物が入り組んだ都市部や飛行区間に制限がある場合，直線飛行のみでは減速不可能で

ある．そこで本研究では直線飛行と比して，長い飛行距離の確保が可能な複数旋回飛行に着目し

てグライドスロープもしくはフレアに向けた減速降下を行う飛行制御法を検討する．本研究では

旋回時の失点系としての運動方程式を用いて減速旋回飛行可能な飛行パラメータを導出する手法

を考案し，シミュレーションにより妥当性を確認した結果を報告する． 

 

２．理論と手法 

２－１．理論 

旋回降下飛行中，機体には揚力𝐿，抗力𝐷，推力𝑇，重力

が図 1 のように加わっている． 

図 1より減速旋回降下中の縦方向と進行方向の関係式は

それぞれ(1)，(2)式となる．また，横方向の関係式は水平

旋回時の関係式に降下角𝜃を用いた(3)式を用いる．ここで

𝑎と𝑎Zはそれぞれ進行方向の加速度，鉛直方向の加速度を

表している． 

𝐿𝑐𝑜𝑠𝜙 ∙ 𝑐𝑜𝑠𝜃 + 𝑇𝑠𝑖𝑛(𝛼 − 𝜃) + 𝐷𝑠𝑖𝑛𝜃 = 𝑚𝑔 −𝑚𝑎Z (1) 

𝑇𝑐𝑜𝑠(𝛼 − 𝜃) + 𝐿𝑐𝑜𝑠𝜙 ∙ 𝑠𝑖𝑛𝜃 + 𝐷𝑐𝑜𝑠𝜃 = 𝑚𝑎 ∙ 𝑐𝑜𝑠𝜃 (2) 

𝐿𝑠𝑖𝑛𝜙 =
𝑚(𝑉𝑐𝑜𝑠𝜃)2

𝑅
(3) 

目標飛行速度が 20～25 [m/s]に対して，降下率は 0~2 [m/s]となることから，降下角𝜃は 0~5 [deg.]

程度の値をとる．このことから降下角による影響は非常に小さいと判断し，𝜃 ≅ 0の近似を行う． 

近似を行い，揚力と抗力の式を代入して得られた力の関係式は(4)，(5)，(6)となる．ここで𝐶𝐷.0

は寄生抗力，𝐴𝑅はアスペクト比，𝑒は翼効率でありすべて機体定数である． 

1

2
𝜌𝑆𝑉2𝐶𝐿𝛼𝛼𝑐𝑜𝑠𝜙 + 𝑇𝑠𝑖𝑛𝛼 = 𝑚𝑔 −𝑚𝑎Z (4) 

𝑇𝑐𝑜𝑠𝛼 −
1

2
𝜌𝑆𝑉2 (𝐶𝐷.0 +

(𝐶𝐿𝛼𝛼)
2

𝜋𝑒𝐴𝑅
) = 𝑚𝑎 (5) 

1

2
𝜌𝑆𝑉2𝐶𝐿𝛼𝛼𝑠𝑖𝑛𝜙 =

𝑚𝑉2

𝑅
(6) 

 
図 1 旋回降下時に加わる力 

進行方向
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上記の 3 式にある速度𝑉，迎角𝛼，ロール角𝜙の 3 つを制御変数をとして，減速旋回降飛行を実

現する． 

２－２．手法 

本研究では(4)∼(6)式に2つのパラメータを目標値として与え減速旋回降下を実現する．与えるパ

ラメータは飛行速度𝑉，旋回半径𝑅，降下加速度𝑎𝑧の3種類とし，手法1，2はどちらも飛行速度𝑉を

与え，もう1つの与えるパラメータが異なる．手法3は手法1，2を組み合わせたものである． 

 手法1「目標旋回半径を与える手法」 

 本手法は目標飛行速度𝑉と目標旋回半径𝑅を与えて制御を行う手法である．目標飛行速度𝑉より

迎え角𝛼を(7)式のように導出し，目標旋回半径𝑅を(6)式に与えることによりロール角𝜙を(8)式の

ように導出する．その結果降下加速度𝑎𝑧は(9)式となる． 

𝛼 = √
2𝜋𝑒𝐴𝑅

𝜌𝑠𝑉2𝐶𝐿.𝛼
2 (𝑇𝑐𝑜𝑠𝛼 −𝑚𝑎 −

1

2
𝜌𝑆𝑉2𝐶𝐷.0) (7) 

𝜙 = 𝑠𝑖𝑛−1 (
2𝑚

𝑅𝜌𝑠𝐶𝐿𝛼𝛼
) (8) 

𝑎𝑧 =
1

𝑚
(𝑚𝑔 − 1/2𝜌𝑠𝑉2𝐶𝐿𝛼𝛼𝑐𝑜𝑠𝜙 − 𝑇𝑠𝑖𝑛𝛼) (9) 

 手法2「目標降下加速度を与える手法」 

本手法は目標飛行速度𝑉と目標降下加速度𝑎𝑧を与え制御を行う手法である．迎え角𝛼は(7)式で導

出され，ロール角𝜙は(4)式より(10)式のように導出される．その結果旋回半径𝑅は(11)式となる． 

𝜙 = 𝑐𝑜𝑠−1 (
2(𝑚𝑔 −𝑚𝑎𝑧 − 𝑇𝑠𝑖𝑛𝛼)

𝜌𝑠𝑉2𝐶𝐿𝛼𝛼
) (10) 

𝑅 =
2𝑚

𝜌𝑠𝐶𝐿𝛼𝛼𝑠𝑖𝑛𝜙
(11) 

 手法3「2つの手法を組み合わせた手法」 

 本手法は手法1から始まり，設定した降下率に達した時間に手法2に切り替える手法である． 

 

３．制御則 

 本研究では以下の 3 つの制御系を用いる． 

a) 速度制御系 

 速度コマンドを減速するように与え，速度の偏差をピッチ角を用いて制御する． 

b) ピッチ角制御系 

 速度の偏差によりコマンドが生成される．速度コマンドに対して実速度が大きいと，抵抗を増

加するためにピッチ角を大きくするエレベータコマンドが出力される． 

c) ロール角制御系 

 通常の PID 制御を用いてコマンドに追従させる． 

 

４－１．対象機体 

提案した手法の妥当性を確認するために，Matlab/Simulinkを用いて数値シミュレーションを実

施した．対象機体を図2に，その機体の諸元及び空力微係数を表1に示す． 
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４－２．シミュレーション条件 

シミュレーションを実行のための初期条件及び設定目標値を表 2 に示す．手法としては前述の

手法 1「旋回半径を与える手法」を採用した．また，減速

旋回降下中の推力は 11.76[ N]で一定とした． 

 

４－３．シミュレーション結果 

シミュレーションは速度が目標値に達した32秒で終了

した．このとき高度は22 [m]降下した78 [m]で終了してい

る．制御している速度，ピッチ角，ロール角の結果を見るとコマンドに対してよく追従した結果

となった．飛行速度減速及び高度が降下した結果となったことにより手法1の妥当性を確認した． 

シミュレーションの結果を以下，図3～9に示す． 

  

図 3 飛行速度 図 4 高度の時間履歴 

 

  

図 5 ピッチ角の時間履歴 図 6 ロール角の時間履歴 
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表 1 機体諸元 

機体質量[kg] 5.5 

翼幅[m] 2.06 

翼面積[m²] 0.6489 

空力平均翼弦長[m] 0.315 

アスペクト比[-] 6.54 

揚力傾斜[-] 4.355 

 

図 2 対象機体  

初期 

条件 

対気速度[m/s] 27.0 

高度[m] 100 

ロール角[deg.] 0.00 

目標値 対気速度[m/s] 23.0 

表 2 シミュレーショ条件 
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図 8 降下率の時間履歴 

 

図 7 飛行軌跡 
図 9 旋回半径の時間履歴 

 

本シミュレーションで与えた目標旋回半径を図9に示す．開始時旋回半径は500 [m]程度で与え，

最終的に50 [m]程度に収束するように与えている．目標値を非常に大きい値から与えることによ

り，ロール角コマンドが0 [deg.]から急激に増加し機体が不安定になることを防止した．しかしな

がら，減速旋回降下開始時のロール角が浅いため，図7のように旋回経路が大きく広がった． 

 また図5よりピッチ角コマンドが開始時に急激に下がっている．速度の偏差に対して明らかに過

剰なコマンドが生成されていることから，速度制御系，ピッチ角制御系の改善が必要である． 

 

５．まとめ 

本研究では3方向の力の関係式から減速旋回降下飛行可能な飛行パラメータの導出する手法を3

つ考案した．理論上「2つの手法を組み合わせた手法」が飛行開始数秒間の旋回半径を設定できる

ことに加えて，最終の降下率を目標値として設定できる点から最適といえる．しかし実機を想定

したシミュレーションでは手法を切り替えた際のロール角コマンドの変動により機体姿勢が不安

定になってしまう問題が明らかとなった．そのため今回は，「目標旋回半径を与える手法」につい

てシミュレーショを用いて妥当性を確認した．今後は今回提案した手法2，3についてもシミュレ

ーションを完了させる．以上結果に基づき，減速旋回降下飛行をグライドスロープ及びフレアへ

の適用を実現し，短距離着陸に資することとする． 

 

参考文献 

[1] 安川慧“無人航空機向け対気速度を考慮した旋回経路技術の検討” 

室蘭工業大学，令和 2 年度卒業論文 

[2] 小川太一郎，伊藤一“水平面内の旋回飛行の一解法”  

日本航空學會誌(1935 年 2 巻 5 号 p.509-522) 

[3] 平木敏夫，“水平定常旋回性能について(各極値を求めること)”  

日本航空学会誌(1955 年 3 巻 19 号 p.202~202) 
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固定翼 UAV向け推力・方向可変機能付加による短距離着陸技術の研究 

 

  上羽 正純（航空宇宙システム工学ユニット 教授） 

◯和田 智登（航空宇宙総合工学コース 学部 4 年） 

 

１．はじめに 

 近年，ドローン(無人航空機)を物資運搬や情報収集の面で利用し，産業の生産性を上げようとす

る動きが世界中でみられる．実際に利用されている無人航空機はマルチコプタ型がほとんどであ

りマルチコプタ型に比べ固定翼 UAVの利用は著しく少ない．これは固定翼機が離着陸に大きなス

ペースを要することが原因と考えられる．固定翼機はマルチコプタ型のように対地速度 0 の状態

での離着陸が難しく，ある程度の対地速度を持った状態で離着陸を行うため，滑走に大きなスペ

ースを要する． 

一方で固定翼 UAV はマルチコプタ型の航空機よりも航続距離が長く飛行速度が高いという強

みを持っており，離着陸に必要なスペースを小さくすることによって，固定翼 UAV の利用を加速

させ，固定翼 UAV によってより社会の生産性を上昇させることが出来ると考えられる． 

 これまでに着陸距離短縮のために高いグライドスロープ角(着陸降下角)での降下・着陸に関す

る研究が行われているが，この研究では高い対気速度・降下率が着陸距離を短縮させることの障

害となっている． 

 本研究は固定翼 UAV で行う高いグライドスロープ角での降下に対し，付加推力を搭載すること

により降下中の高速化を軽減し着陸距離のうち空中距離(グライドスロープ・フレア)がどれだけ

短縮されるかを計算によって明らかにし，この短距離での着陸の実現性をシミュレーションによ

って確認することを目的とする． 

 

２．グライドスロープ及びフレア理論 

飛行機の着陸は等速で滑走路にアプローチするグライドスロープ，グライドスロープから降下

率を徐々に減少させるフレア，タッチダウン後から停止までのロールアウトの 3 フェーズからな

る．(図 1)   

 

 

図 1 本研究で短縮する空中距離 図 2 飛行中にかかる力 

 

・グライドスロープ 

固定翼 UAVの機首方向から𝜑の角度に付加推力を搭載したとき，機体にかかる力は図 2で示
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され，X，Z軸方向の並進の運動方程式は式(1)，式(2)となる． 

・𝑥軸方向：  m
𝑑𝑣𝑥

𝑑𝑡
= 𝑇𝑐𝑜𝑠(𝜃 − 𝛼) + 𝐿𝑠𝑖𝑛𝜃 − 𝐷𝑐𝑜𝑠𝜃 + 𝑇𝑎𝑑𝑑𝑐𝑜𝑠𝜑  (1) 

 

・𝑧軸方向：  m
𝑑𝑣𝑧

𝑑𝑡
= 𝑇𝑠𝑖𝑛(𝜃 − 𝛼) − 𝐿𝑐𝑜𝑠𝜃 − 𝐷𝑠𝑖𝑛𝜃 − 𝑇𝑎𝑑𝑑𝑠𝑖𝑛𝜑 + 𝑚𝑔  (2) 

 

(1)，(2)式中の右辺第 4項は付加推力の搭載によって生まれた項であり，この項がない場合は

一般的な固定翼航空機の運動方程式となる． 

グライドスロープ経路では機体姿勢一定のまま等速，等降下角で降下する．そのため加速度

が 0であり，式(1)，(2)の左辺を 0とすることで力のつり合い式となる． 

 ・フレア 

タッチダウンの前の降下率を減少させるフレア経路では通常，機体の降下速度を指数関数的

に減少させる制御を行う．この制御により機体高度 ℎは以下の近似式で変化する． 

ℎ = ℎ𝐹0𝑒
−𝑡𝐹

𝜏      (3) 

ℎ ∶   高度 ℎ𝐹0   ∶   フレア開始高度 𝑒  ∶   自然対数 

𝑡𝐹   ∶   フレア経過時間 τ  ∶   フレア時定数 

 

３．着陸距離に占める空中距離算出式の導出 

 本研究で目指している理想的な着陸経路は実現可能な着陸経路の中でタッチダウンまでの距離

が最短になる経路(空中距離)である．この経路はグライドスロープ経路とフレア経路によって決

定されるがこの 2 つの経路は連続であり，相互に関係がある．この関係と機体性能により以下の

拘束条件が与えられる． 

(1)グライドスロープ経路終端条件とフレア開始条件の一致  

(2)タッチダウン時の降下率は ℎ̇𝑇𝐷 [m/s]以下 

(3)ダッチダウン時の対地速度は 𝑉𝑇𝐷 [m/s]以下 

 この拘束条件と式(3)から空中距離の算出式(4)が求まる． 

𝑋𝐹 + 𝑋𝐺𝑆  = 𝑉𝐺𝑆

15.24 − 𝜏・ℎ̇𝑇𝐷 − 𝜏𝑉𝐺𝑆𝑠𝑖𝑛𝜃𝐺𝑆

𝑉𝐺𝑆𝑠𝑖𝑛𝜃𝐺𝑆
cos𝜃𝐺𝑆                                                                 

                     + (𝑉𝑇𝐷 − 𝑉𝐺𝑆)
𝜏

2
ln (

−𝑉𝐺𝑆𝑠𝑖𝑛𝜃𝐺𝑆 

ℎ̇𝑇𝐷

) + 𝑉𝐺𝑆 ln (
−𝑉𝐺𝑆𝑠𝑖𝑛𝜃𝐺𝑆 

ℎ̇𝑇𝐷

) (4) 

𝑉𝐺𝑆  ∶   グライドスロープ速度 𝜃𝐺𝑆  ∶   グライドスロープ角 𝑉𝑇𝐷  ∶   タッチダウン速度 

           ℎ̇𝑇𝐷  ∶   タッチダウン降下率               𝑡𝑇𝐷  ∶   タッチダウン時間 

 式(4)から着陸距離に占める空中距離の算出には 𝑉𝐺𝑆 , 𝜃𝐺𝑆 , 𝜏 , 𝑉𝑇𝐷  , ℎ̇𝑇𝐷 が必要である． 

 

４．理想的な経路の算出 

本研究で空中距離の短縮を確認するために機体は「TEMPEST 60」を，付加推力にダクテッドフ

ァンを想定する．この機体を想定したとき，機体によって表 1に示す制限がある． 

 空中距離算出に必要な 𝜏 , 𝑉𝑇𝐷 , ℎ̇𝑇𝐷 は表 1 によって決定される．決定されない𝑉𝐺𝑆 , 𝜃𝐺𝑆は機体の

運動方程式(1)，(2)での姿勢(迎角・付加推力角度)を指定することによって得られる．着陸経路は

変化するが許容される範囲内で最も距離が短くなる姿勢は存在する． 
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 計算の結果，表 2に示すように負荷

推 力 を 搭 載 し た 機 体 で は 迎 角

13.00[deg.]付加推力角 166.6[de 

 g.]非搭載の機体では迎角 1.475[deg.]

となった．これを実現する飛行経路は

図 3 のようになる．着陸距離に占める

空中距離は負荷推力の搭載によって

157.5[m]から 65.80[m]へ，91.7[m]の短

縮効果があること明らかになった．

   

５．経路シミュレーション 

 経路に追従するようにシミュレー

ションを行った結果を図 4，図 5 に示

す． 

図 4よりタッチダウン地点は目標経

地点と一致しており，また，グライド

スロープ経路では経路からの乖離が

全く見られない．しかし，フレア開始

直後，両パターンともに経路からの乖

離がみられる． 

図 5よりグライドスロープ経路では

降下率がほぼ一定で安定しているの

に対し，フレア経路では振動が見られ

る．普通飛行機でのフレアはタッチダ

ウン時の降下率が目標としている

1[m/s]を達成しているが，付加推力搭

載機ではタッチダウン時の降下率が

約 2.3[m/s]と大幅に目標を上回った． 

 

 

表 1 機体により制限される値 表 2 機体姿勢と算出された着陸経路 

 

 

図 3 算出された着陸経路 

 

図 4 目標経路とシミュレーション経路 

 

図 5 降下率の時間履歴 

0

2

4

6

8

10

12

14

16

18

0 50 100 150

高
度
[m
]

距離[m]

…普通飛行機

…付加推力搭載機



94 

 

６．結論 

 経路計算の結果，付加推力によって着陸距離は 79.5[m]の短縮が可能であることを確認した．こ

の経路を目標にシミュレーションを行った結果，タッチダウン時の降下率が目標よりも大きくな

った．目標降下率実現のためにはフレア時定数を大きくすることが効果的であると考えられる． 

 

参考文献  

[1] 俵川智史，“令和 2 年度 卒業論文 高速無人航空機向け高グライドスロープ角での短距離着陸

制御技術の検討” 

[2] 片柳亮二，航空機の飛行力学と制御，森北出版株式会社 

[3] 片柳亮二，航空機の飛行制御の実態 機械式からフライ・バイ・ワイヤへ，森北出版株式会社 

[4] 加藤寛一郎，大家昭男，柄沢研治，航空機力学入門，東京大学出版会 

[5] 耐空性審査要領 https://www.asims.mlit.go.jp/ 
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169MHz 帯を用いる無人航空機用データ伝送無線システムの通信実験 

 

○北沢 祥一 （航空宇宙システム工学ユニット 教授） 

芳賀 悠矢 （航空宇宙工学コース 4 年） 

 

 

１. はじめに 

本報告は実験試験局の免許を取得している 169 MHz 帯無線モジュールを用い地上での直線距

離 10 km までの通信実験を行なった結果に関するものである．前報では 169 MHz 帯無線モジュ

ールに高周波用の減衰器を装着したうえで実距離 1.2 km で通信実験を行い，受信電力から 10 km

程度の通信ができることを確認した[1]． 

今回使用している周波数帯は，移動体画像伝送システム用として無人航空機や地上で無線操縦

する無人移動体の主に画像伝送のための通信システム用に，2016 年 8 月に 169 MHz 帯のほか，

2.4 GHz 帯，5.7 GHz 帯が割り当てられた．このうち 169 MHz 帯は，169.0500 MHz ~169.3975 MHz

の 347.5 kHz, 169.8075 MHz ~170.0000 MHz の 192.5 kHz が使用可能となっている．同周波数帯は

広帯域テレメータシステムとの共用で，かつ 2 帯域間には補聴援助用ラジオマイク用の割り当て

がある．さらに高周波側の隣接周波数は公共ブロードバンド移動通信システムが使用しており，

干渉回避のため 169 MHz 帯は地上では出力 1 W が許可されているが，上空では出力 10 mW の制

限がある．また，この移動体画像伝送システム用の周波数は，システム間の干渉回避のため運用

調整が必須となっており，無線免許申請の際に運用調整のため JUTM（日本無人機運行管理コン

ソーシアム）に加入していることが義務付けられている． 

今回使用する 169 MHz 帯無線モジュールは，令和 2 年 12 月に実験試験局の免許を取得し，令

和 6 年 3 月 31 日まで使用可能である． 

 

 

２. 169 MHz 帯無線モジュールの概要 

 無線モジュールの概観を図１，諸元を表１に示す．無線機のサイズは W 55 mm×D 35 mm，重

量 8.4 g である．送信出力 10 dBm，変調方式は試験用の無変調と情報伝送用の伝送速度 200 kbps 

の 4 値 GFSK (Gaussian Frequency Shift Keying)である．占有帯域幅は 300 kHz，中心周波数 169.22 

 

 

図１ 169 MHz 帯無線機の概観 

表１ 無線機の諸元 

サイズ  35 mm×55 mm×11.5 mm 

重量  8.4 g 

周波数  169.22 MHz 

送信電力  10 dBm 

変調方式  無変調，4 値 GFSK 

伝送速度  200 kbps 

通信方式  半二重 
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MHz で申請している．UAV 局と地上局の通信手順は 2019 年度報告の通り，各局 5 パケットを連

番付きで送信し，受信パケットの番号から送信タイミングを決定することで，通信タイミングの

衝突を低減した半二重通信を行っている． 

 

３. 陸上通信実験 

実験に先立ち，電波伝搬シミュレータで室蘭市内での電波伝搬の確認を実施した．送信点は室

蘭市香川町のだんパラスキー場の駐車場（標高 415 m）とし，使用するアンテナは図２に示す垂

直偏波の 169 MHz 帯用のアローラインアンテナ（利得 2.0 dBi）である．電磁界シミュレータ

Ansys HFSS で解析したアローラインアンテナの放射パターンは図２(b)のようになり，水平方向

は均一である．これよりシミュレーションではアンテナの放射パターンは考慮せず利得のみ与え

て計算している． 

室蘭市内での電波伝搬シミュレーション結果は図３に示すように，見通しのよい場所では 10 

km の地点でも目標としている受信電力-93 dBm 以上であることを確認した．表示範囲は -100 

dBm ~ -70 dBm で，色のついてない部分は-100 dBm 未満である．実験候補地の室蘭市内の 5 か所

での推定値を表２に示す． 

 

 

        垂直面            水平面 

(a) アンテナ概観          (b) シミュレーション結果 

図２ アローラインアンテナ 

 

図３ 169 MHz 帯無線機の外観 

表２ 推定値 

 

 

 次に，無線機を用いた伝搬実験を実施した．実験日が冬季となり実験日前日に降雪量が多かっ

たため，場所によっては立ち入りできない場所もあった．実験風景と無線機の構成を図４に示す．

番号 場所
距離
km

受信電力
dBm

Rx1 室蘭IC 4.4 -97.3
Rx2 測量山 10.8 -90.1
Rx3 室蘭港中央埠頭 10 -90.9
Rx4 潮見公園 9.3 -87
Rx5 八丁平南公園 5.5 -83.2
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UAV 側は UAV 側モジュールに擬似的に位置情報を送出する PC ボードを接続している．BS 局側

は，無線モジュールの出力を PC に接続し PC で受信データを記録している．また，PC には GNSS

受信機も接続し位置情報も取得している． 

 各受信点での受信電力値を表３に示す． 

 

 

 (a) UAV 局側          (b) BS 局側 

図４ 実験風景と無線機の構成 

 

表３ 受信電力の推定値と実験値 

番号 場所 
距離 

km 

推定受信電力 

dBm 

実験値 

dBm 

Rx1 室蘭 IC 4.4 -97.3 -- 

Rx2 測量山 10.8 -90.1 -91.3 

Rx3 室蘭港中央埠頭 10 -90.9 -- 

Rx4 潮見公園 9.3 -87 -88.6 

Rx5 八丁平南公園 5.5 -83.2 -89.9 
 

 Rx1 の室蘭 IC は，距離は近いが UAV 側近くの地形が見通しを遮っており受信電力が低くなり

通信ができなかったと判断している．Rx2 の測量山は見遠しとなっており推定値に近い受信電力

が得られた．Rx3 も見通しではあるが第 1 フレネルゾーンが UAV 側近くの地形で遮られている

のが原因と考えている．最有力候補であった Rx4 の潮見公園駐車場は 第 1 フレネルゾーンがほ

とんど遮られていなく受信電力も高くパケットも多く受信できていた．また Rx5 八丁平南公園

は，積雪で駐車スペースがなく，また公園内に立ち入りもできなかったため，受信電力も低い結

果となった． 

実験の結果，見通しの良い場所ではシミュレーション値に近い受信電力値が得られたが，今回は

短時間の測定であるため，エラーレートは未評価である． 

 

４. 結論 

UAV側
モジュール

BS側
モジュール

PC

GNSS用
Antenna



 

98 

 

 169 MHz 帯無線モジュールを使った地上での電波伝搬実験を実施し，目標としていた距離 10 

km 程度まで通信できることを確認した．今回実験が冬季となり実験日の変更や最終の実験日前

日が大雪となったため予定していた場所への立ち入りや長時間計測ができなかったため，来年度

前期に 1 箇所 10 分程度の受信でのエラー率の評価なども含めて実施する計画である． 

 

参考文献 

[1] 北沢 祥一, 渡辺 拓哉, 上羽 正純” VHF 帯を用いる無人航空機用データ伝送無線シス

テムの通信実験,” 航空宇宙機システム研究センター 年次報告書 2020 

 

 



 

99 

 

1/3スケールオオワシに適用可能な引き込み脚の検討 

 

○奥泉 信克 （航空宇宙機システム研究センター 准教授） 

中田 大将 （航空宇宙機システム研究センター 准教授） 

宮下 陽光 （航空宇宙総合工学コース 学部 3 年） 

 

１．はじめに 

現在飛行実験を行っている 1/3 スケールオオワシの主脚には，胴体下部から大きく張り出した

固定式の脚が用いられている．固定式は構造が単純で機構が不要だが，空気抵抗が大きいため最

高速度を上げるのに不利となる．1/3スケールオオワシは今年度の 4度の飛行試験において最高時

速 250 km 程度を記録しているが，今後の高速化にむけて脚引き込み機構を検討する必要がある．

また，現在の脚には衝撃吸収機構がなく，着陸時の衝撃で脚が塑性変形することによってエネル

ギーを吸収しており，飛行ごとに交換が必要となっている．そのため，衝撃吸収が可能なサスペ

ンション機能も必要である．しかし，脚引き込み機構は小型機になるほどそのスペースを確保す

ることが難しく，また重量ペナルティも大きい．特に現在のタイヤサイズのままでは 1/3 スケー

ルオオワシの胴体に完全に収納することはできない．ここでは将来的に搭載可能な引き込み脚の

基本コンセプトについて検討する． 

 

２．設計コンセプト 

 既存の多くの航空機では，主翼内部に脚を収納し，翼の真下に脚を展開する．また，複雑な展

開と収納の動作を，1 つのアクチュエータで精巧なリンク機構を連動させて動かすことで，各機

体に適した引き込み脚を実現している．1 パターンの動作を高い信頼性で実現するため，ロボッ

トアームのように複数の関節のそれぞれにアクチュエータを配置するような複雑な機構は用いら

れない．また衝撃吸収のため，シリンダに封入された油と空気をピストンで圧縮してエネルギー

を吸収するオレオ式のショックアブソーバーが一般的に用いられており，アクティブな制振機構

は用いられない．オオワシでも信頼性を重視して基本的にはこれらの一般的な方式をできるだけ

踏襲し，リンク機構と少数のアクチュエータによる格納と展開が可能で，受動的にエネルギーを

吸収するショックアブソーバーを装備した引き込み脚を検討する． 

しかし，オオワシのような超音速機形態では主翼に収納スペースがないため，胴体下部に脚を

収めることとなる．参考になる事例として，F-104スターファイターの引き込み脚について検討し

た．図 1 にそのスケールモデルを示す．これは細い胴体の下半分に長い主脚を引き込んでおり，

胴体軸に沿ったボールねじを動かすことで，脚を開いたり閉じたりするものである．この場合，

主脚は根元が回転するだけで折り畳まれないため，主脚とボールねじのため長い収納スペースが

必要となる．また，オレオ機構で脚の真ん中付近と胴体側との間を斜めに結合するため，胴体に

それだけの幅が必要となる． 

 

 1/3スケールオオワシの場合，主脚の引き込み機構を検討するにあたり，以下のような点を考慮

する必要がある． 

 1/3オオワシでは，胴体から主脚先端までの長さが 220 mm以上あり，主脚の収納に使えるス
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ペースが極めて限られているため，主脚根元を回転させるだけでは収納できない． 

 翼と胴体の取り付け強度が低いため，翼に脚を取り付けて着陸の衝撃に耐えることは難しい．

そこで胴体に主脚を取り付け，斜め下方に展開する必要がある． 

 図 2 のように 1/3 スケールオオワシの場合，胴体の直径 100 mm に対し，タイヤの直径が 65 

mm，幅が 23 mmとなっており，そのままでは胴体内に完全に収納することは難しい． 

 

  

図 1：F104スターファイター引き込み脚スケールモデル（格納状態） 

 

 

図 2：1/3スケールオオワシ概観 

 

436mm 

224mm 
φ100mm 

φ65mm 
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基本となる主脚の格納方法を検討した結果，一案として，これまで通り胴体下側に主脚を取り

付け，主脚を二つ折りして胴体の長手方向に格納し，主脚途中に結合されたリンクアーム根元を

回転することによって，斜め下方に展開する概念を考案した． 

汎用有限要素解析ソフト Abaqusを用いて主脚リンク機構をモデル化し，展開運動のシミュレー

ションを行った結果を図 3 に示す．主脚やリンクアームの断面形状は，着陸時の荷重条件に応じ

て見積もる必要があり，完全収納するにはタイヤの寸法縮小と格納時に取り付け角度を変更する

ためのリンク機構の追加も必要である．また，主脚を斜め下に真っ直ぐに伸ばした構造では，胴

体下部と主脚の間にショックアブソーバーを結合しても，主脚とほとんど平行になり着陸時に効

果的にストロークさせることはできない．そのため，効果的なショックアブソーバーの導入がで

きるように，主脚の形状や機構をさらに検討する必要がある． 

 

  

(a) 格納状態 

  

(b) 展開中 1 (c) 展開中 2 

  

(d) 展開状態 

図 3 引き込み脚概念検討案の Abaqusによる展開運動シミュレーション 
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３．衝撃吸収機構の検討 

主脚に追加する衝撃吸収機構の検討のため，参考としてラジコンカー用のショックアブソーバ

ーの特性を調査することとし，ショックアブソーバーと粘性の異なる 3 種類のシリコンオイルを

購入した．今後，荷重試験機を用いてショックアブソーバーを動かして弾性と減衰力と伸縮速度

の関係を実測し，解析モデルを作成する．それを元に，1/3スケールオオワシ着陸時の振動衝撃を

吸収するために必要なショックアブソーバーの仕様を明らかにする． 

 

 

図 4 ラジコンカー用ショックアブソーバー 
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小型有翼無人機の離着陸時における走行安定性向上 

 

○江口 光      （航空宇宙機システム研究センター 助教） 

  中村 颯      （航空宇宙総合工学コース 博士前期 1年） 

  臼倉 学      （航空宇宙システム工学コース 学部 4 年） 

  韓 スルチャン  （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 准教授） 

  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 

本学では，小型有翼無人機の完全自律飛行のための基盤技術研究を推進しており，その技術実

証のためのフライングテストベッドとして 1/3 スケールオオワシを開発している． 

完全自律飛行を達成するためには様々な基盤技術が必要となるが，その一つに，離着陸時にお

ける機体の走行安定性があげられる．1/3 スケールオオワシは，ここ数年，飛行試験を着実に実施

できるようになってきたが，過去の飛行試験においては，離陸時の走行が不安定となり，飛行ま

で達成できなかったケースもある．この問題に対しては，タイヤと脚の取付機構を見直すことで

走行安定性が改善され，その後は安定して飛行試験を重ねることができるようになった．一方で，

走行安定性の要因については，まだ定量的な評価ができていない． 

そこで本研究では，走行シミュレーションおよび走行試験をおこない，小型有翼無人機の走行

安定性について定量的に評価し，走行安定性の高い機体条件を明らかにする． 

 

２．走行シミュレーションのためのタイヤモデル 

 シミュレーションで小型有翼無人機の走行解析をおこなうには，タイヤの力学モデルが必要と

なる．自動車の車両運動解析では，いくつかのタイヤモデル 1)，2)が提案され，車両運動解析に

使用されている．しかしながら，自動車用タイヤと小型有翼無人機のタイヤは，サイズ，重量，

材質が異なるため，自動車のタイヤモデルをそのまま適用することはできない．そのため，タイ

ヤ単体試験でタイヤ特性を把握し，タイヤモデルを構築する必要がある．そこで本研究では，

1/3 スケールオオワシで使用しているタイヤのタイヤ単体試験をおこない，タイヤモデルの構築

をおこなう． 

２－１．タイヤ特性取得試験 

 図 1 に製作したタイヤ特性取得試験装置を示す．この試験装置は，ムービングベルト上をタイ

ヤが転動し，その際にタイヤに加わる力をロードセルで計測するものである．タイヤは，タイヤ

のステアリング角，およびタイヤへの荷重を変更できるようになっている．また，ムービングベ

ルトは速度が変更可能になっている．タイヤモデルには，タイヤのスリップ率を取得する必要が

あるが，これはタイヤとムービングベルトの速度差で計算できる．本試験装置では，タイヤの速

度とムービングベルトの速度を高速度カメラ 2 台により計測する． 

 現在はモデル構築のため，各種試験データを取得中である． 
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(a) 試験装置全体 (b) タイヤの姿勢荷重調整および力計測部 

図 1 タイヤ特性試験装置 

 

３．走行ダイナミクスシミュレーション 

 走行ダイナミクスシミュレーションには，動力学解析ソフトウェア ADAMS を使用する．図 2

に ADAMS で構築したシミュレーションモデルを示す．機体形状および質量特性は，本センター

で開発している 1/3 スケールオオワシの CAD 値を使用している．シミュレーションでは，機体

の質量特性，前タイヤと主脚タイヤの重量配分，タイヤの前後左右配置をパラメータとし，走行

安定性の高い機体条件を明らかにしていく． 

 

図 2 走行シミュレーションの機体モデル 

 

  

(a) 走行中の機体 (b) 走行中のタイヤに加わる力 

図 3 走行シミュレーション 
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４．走行試験機体 

走行シミュレーションと並行して走行試験機体の製作を進めた．この走行試験機体は，シミュ

レーションで評価した走行安定性の高い機体条件を実機で確認するために使用する． 

４－１．設計・製作した走行試験機体 

 設計した走行試験機体を図 4，製作した走行試験機体を図 5 に示す． 

  

図 4 走行試験機体の CAD 図 図 5 製作した走行試験機体 

 

４－２．走行試験 

 2022 年度に実施した走行試験の様子を図 6 に示す．走行試験では，各種センサからのデータ

取得ができることを確認した． 

 

図 6 走行試験の様子 

 

５．まとめ 

 本研究では，小型有翼無人機の走行安定性の高い機体条件を明らかにすることを目的としてい

る．2022 年度は，タイヤ特性取得試験の実施，シミュレーションのモデル作成，走行試験の実

施をおこない，本研究の基盤を構築した．今後も走行シミュレーションと走行試験を継続して実

施し，走行安定性の高い機体条件について評価をおこなっていく． 
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グラビティ応用学会 第 33 回学術講演会 (JASMAC-33)，20211013-15，WEB 開催 
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 ································································ 湊 亮二郎，棚次 亘弘，東野 和幸 

2.オオワシ II 飛行にむけて並びに関連技術の研究開発（誘導制御系） 

(5) 無人航空機自律飛行のための誘導制御システム技術 

－おおわし 2 号機用誘導制御システム実現に向けて 
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