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小型無人超音速機の飛行経路解析 － 研究成果報告 
 

溝端 一秀  （航空宇宙機システム研究センター 准教授） 

長尾  友   （航空宇宙システム工学専攻） 

○ 大下 智紀  （航空宇宙システム工学専攻） 

 

 

1. はじめに  

 本研究では，航空宇宙機システム研究センターで進められている小型無人超音速機の研究開発

プロジェクトの中で，2006 年度に提案されたタイプの飛行経路解析を実施し，同機を用いた飛行

実験の成立性の検討を行った． 

 

2.  機体諸元・推力 

 解析を行った機体 M2006 型の概観を図 1 に，機体三面図を図 2 に，機体諸元を表 1 に，重量

推算値を表 2 に示す． 

 この機体の全長は 3[m]，胴体径は 0．18[m]，翼幅は 1．609[m]である．重量については，3
次元 CAD「CATIA V5」を使用して設計された機体に材料を仮定して質量を推算した．材料はア

ルミニウム合金を想定している．本研究で使用した空力係数は，JAXA/ISAS の風洞を使用して

得られたものである．推力については本センターで研究・開発中の小型ターボジェットエンジン

の 1 次元サイクル解析によって予備的に推算された推力性能マップ，比推力性能マップ，吸い込

み空気流量マップを使用している．また，亜音速飛行試験を想定した解析においては，亜音速試

験用のエンジンのデータを使用している． 

      

図 1 Ｍ2006 型の概観               図 2 機体三面図 

表 1． 機体諸元                           表 2． 重量推算値 

 

 

 

 

 

 

 Case1:subsonic Case2:supersonic
Fuel Mass 2.4 kg 35.0 kg
Dry Mass 15.3 kg 130.9 kg
Payload 
Mass 1.7 kg 8.1 kg

Take off 
Mass 19.4 kg 174.0 kg

Axial Length 3.000 m 
Diameter of Fuselage 0.180 m 
Wing Span 1.609 m 
Wing Area 0.995 m2 
Aspect Ratio 2.71 
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3. 解析手法  

 本解析では，図 3 に示すような地球を中心とする 3 自由度慣性極座標系を想定し，飛行体を質

点とした下に示す運動方程式を数値的に解くことにより，飛行経路解析を行った． 
r は地球の中心と質点の距離，θは経度，φは緯度，m は機体の質量，Fr，Fθ，Fφはそれぞれに

作用する力，ω は地球の自転の速度である．機体には揚力，抗力，推力，重力が作用するものと

する． 
 

 

図 3.3 自由度慣性極座標 

 

4. 解析結果  

 本研究においては，亜音速飛行試験，超音速飛行試験を想定した解析を行った． 

 

 

 

 

 

 

 

図 4.超音速飛行試験飛行プロファイル 

 

4.1 解析結果 1: 亜音速飛行試験を想定した解析 

 亜音速飛行試験を想定した解析を行った．無線操縦の電波は約 2km 程度しか届かないため，

その距離範囲での滑走・離陸・飛行・着陸の解析としている．搭載エンジンとしては，模型飛行

機用のターボジェットエンジン二基（ 大推力 16kgf×2）を想定している．解析結果の一例とし

て，飛行経路の鳥瞰図を図.5 に示す．また，飛行速度の履歴を図.6 に示す．これらの解析結果よ

り，片道 2500m 程度の帰還飛行が可能であることが示されている．離陸滑走距離は約 300m，

大高度は約 500m となっている． 大飛行速度は約 130m/s である． 
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図 5. 経路の鳥瞰図          図 6. 飛行マッハ数推移 

 

4.2 解析結果 2: 超音速飛行試験を想定した解析 

超音速飛行試験を想定した解析を行った．エンジンとしては目下開発中の超音速飛行用エンジ

ン Mu-170 を想定し，その熱サイクル解析による性能予測データを使用している．この性能予測

によれば，タービン入り口温度の制約から 大飛行可能マッハ数は高度 10000m で約 1.6 となっ

ている．そのため，この作動限界を考慮した解析を行った．飛行経路の鳥瞰図を図.7 に示す．ま

た，飛行マッハ数の履歴を図.8 に示す．飛行高度約 12000m で 大飛行マッハ数約 1.6 に到達し

ていることがわかる．また，離陸地点から約 60km 飛行して帰還することが可能であることがわ

かる．この飛行で使用する燃料は約 30kg であると推算された． 
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図 7. 経路の鳥瞰図          図 6. 飛行マッハ数推移 
 

5. まとめ  

小型無人超音速機の亜音速および超音速飛行性能を予測することを目的として，風洞試験によ

る空力データ，構造設計による重量データ，およびエンジンの性能推算データを使用して三自由

度飛行経路解析を行った．その結果，滑走・離着陸・亜音速飛行・超音速飛行が可能であること

が予測された． 
超音速飛行に関しては，当面のエンジン設計においてタービン入口温度の制約から 大飛行マッ

ハ数が 1.6 に制限されており，エンジンの改良設計が必要である． 
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