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1 研究概要・目的 

近年，室蘭工業大学を含む国内４大学と JAXA の連携による小型超音速無人飛行機の開発計画

が進められている．今後 5年程度の間に全長 3m程度，重量 200kg程度の機体と推力 200kgf程度

のジェットエンジンを開発し，地上実証ならびに飛行実証する計画である．この研究開発を通し

て，大陸間の航空輸送及び地球低軌道への宇宙輸送の技術を革新することをねらっている． 

この無人飛行機の構造技術としては，複合材を用いた最適構造手法を構築し，革新的な空力弾

性構造を開発することを目指している．その場合，単純形状のテストピースでの強度評価にとど

まらず，機体全体の構造設計ならびに強度評価を積み重ねることが重要である． 

このための準備として，本研究では，機体全体の構造設計と応力解析のための能率的な基本的

手法を整備し，現時点で利用可能な機体形状データおよび運動荷重・空力荷重データに基づいて

同無人飛行機の構造を概略設計し，応力評価を行った．  

 

 

2 研究手順 

本研究では，空力形状設計班より機体形状の諸元や概略図を受け取り，それに基づき機体構造

を主翼，胴体等の機体要素ごとに設計した．設計に使用した機体形状はM2005型と呼ばれる全長

3m程度の単発タイプの形状である．図１にM2005型を示す． 

図 1 M2005 形状全体図 
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次に，風洞試験データや飛行経路解析結果，および耐空性審査要領等の基準から運動荷重や空

力荷重を推算し，解析に用いる荷重を決定した． 

また，複雑な構造解析において解析プログラムを自作することは能率が悪いため，汎用の CAE

システムを利用し設計・解析作業を行うものとする．具体的には，三次元 CAD システムである

CATIAと，これにアドインされている応力解析システムを使用した． 

構造解析においては CATIA 上で作成した構造モデルについて，FEM 解析によってミーゼス応

力を求め，構造材料の耐力と比較・評価した． 

ミーゼス応力は，主応力の式を三次元に展開し相当応力（equivalent stress）として次式 2)のよう

に定義されるスカラー量であり，延性材料の降伏や破壊と関連付けられる． 
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図 2.  ミーゼス応力. 

 

3 解析条件 

3.1. 材料諸元 

構造材料としてアルミニウム合金 2024-T4の物性 5-7)を適用した．これは超ジュラルミンとして

知られている一般的な航空機用構造材である．超音速飛行における空力加熱を想定し，機体表面

を 200℃に保って 1時間後の温度分布の下で，構造強度を評価することにする． 

 

3.2. 解析ケースと揚力分布理論 

別途実施された飛行経路解析より構造的負担が大きいと思われる以下の２ケースAおよびBに

おいて，主翼構造の強度解析を行った．  

（A） 飛行マッハ数 2.0における 9Gでの引き起こし 

（B） 8Gでの地上加速 

なお解析は効率を考え，主翼中央より片側に対し行った． 

ケース Aについては，飛行経路解析の結果では９G引き起こしの荷重状態は発生しないが，我

が国の航空機設計基準である「耐空性審査要領」並びに国際基準である「MIL スペック」におけ

る超音速機の構造強度基準に安全率を加味して，9G引き起こしの荷重条件を適用した．また，超
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音速飛行における主翼の揚力分布 c･clは式（2.1），(2.2)より，抗力は式(2.3)より近似推算される 4-6)． 
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ここで c は任意の翼断面における局所翼弦長，clはその翼断面での断面揚力係数，Crは最大翼弦

長，ωは半頂角(rad)，αは迎角，Smは半スパン，Lは揚力である． 

これらより得られた加重は実際に行われている航空機への静荷重試験に倣い，主翼下面外板に

9箇所荷重面を設定し，そこへ翼面荷重を入力した．図 3に主翼下の荷重面を示す． 

図 3 荷重面配置図 

 
表 1. 各荷重面への荷重 

(機体中心側よりスパン方向へ○1～○9とする) 

図 4 スパン方向のせん断力線図 
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3.3. 機体形状設計データ 

 図 4，図 5に解析に用いたM2005型についての主要構造を示す．胴体はセミ・モノコック構造

を適用し，主翼は左右翼を，中央翼を介して接合した一体翼として設計した． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

図 4 M2005 型全体構造ならびに展開図 
 

 

図 5 主翼全体構造図ならびに部品展開図 
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4 解析結果 

4.1. ケース A 

図 6に 9G引き起こし条件 Aでの応力解析結果を示す．ミーゼス応力の最大値は最後方中央翼

桁付近に発生しており，48.1MPa である．これは想定している構造材料 A2024‐T4 の 0.2%耐力

235MPaに比べて十分小さい値となっている． 

応力は荷重を担当する一次構造系（桁・小骨・外皮）に分散され，翼形状を成型する二次構造系

（前縁部等）に高い負担は発生していない．応力分布状況および最大応力を見ると，この設計で

は過度な強度余裕があるため，更なる軽量化が必要である． 

 

図 6 9G での引き起こし時におけるミーゼス応力分布図 

4.2. ケース B 

図 7に地上 8G加速状況 Bでの応力解析結果を示す．ミーゼス応力の最大値は，条件 Aと同様

に最後方中央翼桁付近に現れ，1.83MPaである． 

A，Bともに類似箇所に最大応力が発生しているため，今後の設計改良では部材サイジングの変更

などによりこの付近の応力を緩和することが必要である．また，中央翼と左右翼を引張ボルトで

結合することが想定されるが，今回の応力解析では構造全体の成立性を確認する事に主眼を置い

たため，結合金具などの細部は省略している．実際には結合部に応力集中が発生すると思われる

ため，結合部付近の細部の設計と応力解析が必要である． 

 
図 7 8G での地上加速時におけるミーゼス応力分布図 
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5 まとめ 

本研究では能率的な構造設計・強度解析作業のための基本的手法を整備した．現時点において

利用可能な空力形状について主要構造を設計し超音速飛行状態および地上加速状態において応力

分布を解析し，構造の成立性を確認した． 

今後は，解析で得られた各部材の応力分布データを基にして構造設計の最適化を進めると共に，

胴体を含めた機体全体構造に関する応力解析と強度評価，並びに複合材による一体成型構造の設

計や構造成立性評価を実施する予定である． 

 

 

 複合材料，また航空機の構造に関する多大なるご助言を頂きました，宇宙航空研究開発機構  

青木 卓哉 博士に深く感謝の意を表します． 

 本研究を遂行するにあたり，多方面での御協力を頂きました高速流体力学研究室，ご支援，ご

協力を頂きました全ての皆様に，深く感謝の意を表します． 
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