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 国立大学法人 室蘭工業大学 

航空宇宙機システム研究センター 

 

 
 



巻頭言 
 

地の利を活かした総合工学研究の推進と新たな展開 

 

航空宇宙機システム研究センター長  

内海政春 

  

 だれもが知っているように北海道には広大な土地があります．土地というのは航空宇宙分野の

研究にとっては初めから備わっている大きな財産であり，冬季の寒さや降雪を補って余りあると

言っても過言ではありません． 

当研究センターは，北海道白老町に約 1.5 haの敷地面積を有する「白老エンジン実験場」を持

っています．道内では積雪も少なく豊かな自然の中にあり，通年でプロジェクト研究や各種実験

研究を実施しています．また，実験場と隣接して全長 800 mの滑空場があり，飛行実験や滑走試

験などに利用されています．他大学，国立研究開発機関，企業が白老エンジン実験場まで足を運

んでくださるのも，この環境を利用した研究を行うことが目的のひとつであると認識しています． 

航空宇宙工学は典型的な総合工学であり，エンジン，構造・材料，空力，誘導制御などのサブ

システム実験を経て，システム実証や統合実験までを実施することに大きな意義があります． 

当研究センター設立当初から，大気中を高速・高高度で飛行するための基盤技術の研究開発を

推進し，離陸から超音速を経て着陸までを可能とする超音速機の実現をめざしています．この研

究プロジェクトにおいて，いままでに進めてきたサブシステム実験フェーズの成果を踏まえ，昨

年度から小型無人超音速機（オオワシ）の１／３スケールの機体製作，および滑走試験を実施し

ています．滑走試験に引き続いて，実機システムとして飛行実証を進めていく計画です． 

 

当センターの取り組みとして，2018年度から新たなプロジェクト研究を推進しています．超小

型人工衛星「ひろがり」による宇宙での実証実験です．宇宙により大きなものを運ぶため，小さ

く畳んで打上げて宇宙で大きく広げる“展開構造”の技術を実環境で実証することをめざしてい

ます．この超小型衛星実験の達成の先には，クリーンで無尽蔵のエネルギー資源である宇宙太陽

光発電システムの実現があります．この研究プロジェクトにおいてクラウドファンディングを実

施いたしましたところ，多大なご支援とご声援を賜りました．ご支援いただいた皆様が抱いてく

ださいました夢と希望の現れと受け止めるとともに，そのご期待の大きさに身が引き締まる思い

です．今後，JAXA 基幹ロケットで打上げて国際宇宙ステーション日本実験棟“きぼう”へ輸送

されます．その後，「ひろがり」を宇宙空間へ放出して衛星運用を開始し，展開ミッションや計測

ミッションを実施して取得したデータの解析を進めていく計画です． 

詳細は，https://readyfor.jp/projects/muroran-hirogari をご参照ください． 

 

 また，室蘭市では航空機産業参入に向けた取組みを行っており，その活動に対して当研究セン

ターも積極的に支援・協力をおこなっています．2018 年 11月 20日に航空機産業フォーラム「飛

び立て！北海道のものづくり」が開催されました．基調講演やパネルディスカッションを通じて，

航空機産業の現状，産学官連携の動向，当センターにおける航空宇宙に関する研究と教育など，

先進的な取組みを紹介しました． 

 

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

える機関となるよう，当センターの教員一同努めていきます． 

 

当センターの研究開発の進捗や試験設備等の詳細については，当センターのホームページをご

参照いただければ幸いです．( http://www.muroran-it.ac.jp/aprec/ ) 

 

 今後ともどうぞよろしくお願い申し上げます． 

https://readyfor.jp/projects/muroran-hirogari
http://www.muroran-it.ac.jp/aprec
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連携および共同研究 

 

内海 政春（航空宇宙機システム研究センター長・教授） 

○中田 大将（航空宇宙機システム研究センター 助教） 

溝端 一秀（航空宇宙システム工学ユニット 准教授） 

樋口 健（航空宇宙システム工学ユニット 教授） 

勝又 暢久（航空宇宙システム工学ユニット 助教） 

 

１．大阪府立大学との共同研究 2Uサイズ超小型衛星「ひろがり」 

大阪府立大学と共同で 2U サイズ超小型衛星「ひろがり」の開発を進めている．大阪府立大がバ

ス機器を，室蘭工大がミッション部の開発を担当する．クラウドファンディングを実施し，製作

資金を調達した． 

 

図１ 超小型衛星「ひろがり」 

 

２．JAXA/名古屋大学との共同研究 

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

JAXA/ISAS の観測ロケットに搭載し，飛行試験を令和 2年度に実施予定である．フライトモデル

相当の統合推進システムを白老実験場にて実証した． 

 

図２ Rotating Detonation Engine の燃焼実験 
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３．JAXA との共同研究「RBCC の機体統合型設計技術の研究」 

Rocket-Based Combination Cycle(RBCC)エンジンを搭載したスペースプレーンの実現のために必

要なエンジン・機体統合の空力設計技術の指針を獲得することを狙って，機体形状を提案し，機

体模型を試作して，室蘭工大低速風洞および JAXA/ISAS 遷音速風洞において風洞試験を実施し

た． 

 

４．静岡大学との共同研究「航空機着氷抑制技術のフィールド実証」 

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

気温は-10 ℃～-5 ℃で過冷却着氷が起こりやすい環境である．特殊コーティングを施した金属面

では氷粒の接触角が小さくなり，剥がれやすくなることを確認した． 

 

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

ロケットスレッドに用いているハイブリッドロケットは亜酸化窒素を酸化剤とし，その蒸気圧

で供給している．本方式は小型ロケットの分野で近年広く用いられている方式である．亜酸化窒

素の蒸気圧は温度依存性が大きく，その流動様式を的確に把握することは一般に難しい．室蘭工

大と東京都市大で実験および数値計算をそれぞれ担当し，タンク内の温度変化について論じた． 
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啓蒙活動の概要および見学者 

 

○内海 政春（航空宇宙機システム研究センター 教授） 

中田 大将（航空宇宙機システム研究センター 助教） 

 

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

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

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

す．平成 30年度に訪問された学外の見学者を表１に示します． 

 

表１ 航空宇宙機システム研究センターを訪問された見学者 

室蘭市経済部 
平成 30年 5 月 10日 

 
3 

宮崎主幹，佐々木主査，岩倉主任 

室蘭市経済部 
平成 30年 5 月 24日 

 
5 

宮崎主幹，岩倉主任，テクノセン

ター 小笠原次長，後藤コーディ

ネーター，今野課長 

IHI 
平成 30年 6 月 1日 

 
1 

技術開発本部 出田武臣主任研究

員 

日本工営（株）札幌支店 
平成 30年 6 月 14日 

 
2 

空港 Gr 藤生課長補佐，萩原様 

IHI 
平成 30年 6 月 22日 

 
2 

中川部長，岡崎様 

九工大 
平成 30年 6 月 26日 

 
1 

小澤先生 

イーグル工業 
平成 30年 6 月 28日 

 
4 

航空宇宙技術部 河野部長，弘松

課長，佐々木様， 

札幌出張所 中臺様 

文部科学省 研究振興局 
平成 30年 6 月 29日 

 
2 

磯谷局長，斎藤参事官 

室蘭市 
平成 30年 7 月 2日 

 
3 

岩倉主任，小林様，桐光クリエイ

ティブ 角田様 

HBC, STV, 北海道新聞, 

室蘭民報社, 苫小牧民報

社，白老町役場， 

室蘭市役所 

室蘭テクノセンター 

平成 30年 7 月 25日 

 
多数 

*高速軌道実験報道公開 

文部科学省 平成 30年 8 月 3日  
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JAXA 
平成 30年 8 月 7日 

 
1 

高田主幹研究員 

桐光クリエイティブ 
平成 30年 8 月 8日 

 
2 

角田様他 1名 

北海道経済部産業振興局 

 

 

北海道機械工業会 

平成 30年 9 月 7日 4 

地域経済部 製造産業課 佐藤友

樹課長補佐，南川謙介調査官， 

 

吉田忠 北海道航空ビジネス検討

会プロジェクトマネージャー，長

尾信一 企業間連携マネージャー 

群馬大学 
平成 30年 9 月 14日 

 
5 

荒木准教授 他 4名 

JAXA 

JAST 

平成 30年 9 月 14日 

 
2 

高田様 

高野様 

早稲田大学 
平成 30年 9 月 21日 

 
5 

内藤教授 他 4 名 

函館高専 
平成 30年 9 月 28日 

 
5 

教員 1名，生徒 4名 

白老町の小学生 
平成 30年 10月 14 日 

 
16 

白老町小学生および引率者 14

名，苫小牧民報記者 1 名， 

群馬大 荒木幹也 准教授 

室蘭市役所 
平成 30年 10月 16 日 

 
1 

岩倉主任 

千歳工業クラブ 
平成 30年 11月 7日 

 
30 

千歳工業クラブ 30名（千歳副

市長ほか） 

みずほ総研 会員事業部 
平成 30年 11月 12 日 

 
2 

次長高宇知 敏彦様， 

計良一春様（カメラマン） 

九州大学 

熊本高専 

東京工業大学 

平成 30年 11月 28 日 

 
3 

渡邉聡教授 

田中教授 

伊藤優助教 

NHK 札幌放送局 
平成 30年 12月 11 日 

 
1 

伊澤ディレクター 

室蘭信用金庫 
平成 30年 12月 18 日 

 
1 

産業振興室長 高木様 

千葉工業大学 
平成 31年 1 月 8日 

 
6 

和田准教授 

学生 5名 

室蘭民報 
平成 31年 1 月 8日 

 
1 

北川誠様 
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インターステラテクノロ

ジズ 

平成 31年 1 月 24日 

 
4 

上村様，他 3名 

モンゴル工業技術大学

（IET） 

平成 31年 1 月 30日 

 
3 

教員 1名，学生 2名 

防衛装備庁千歳試験場 
平成 31年 2 月 8日 

 
3 

場長 渡辺芳人様， 

副場長 廣瀬末人様， 

第 2 試験班主任研究官 小髙雄介

様 

インターステラテクノロ

ジズ 

平成 31年 3 月 5日 

 
1 

上村様 

内閣衛星情報センター 平成 31年 3 月 15日 2 
技術部長 内丸幸喜様， 

技術部管制課総括 小寺様 

内閣衛星情報センター北

受信管制局 
平成 31年 3 月 15日 2 

井上浩之様，正見純様 
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GG-ATRエンジン冷走試験におけるタービン性能の非定常性に関する研究 

 

○鈴木 竜司 （航空宇宙総合工学コース 博士前期 2年） 

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） 
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１．はじめに 

 本学では次世代宇宙輸送の基盤技術実証に向けて小型無人超音速機(通称：オオワシ)の研究開発

が行われている．そのエンジンは GG-ATRエンジンであり，図１に概要を示す．このエンジンは

エタノールと液体酸素を燃料過剰状態で燃焼させ，その燃焼ガスによりタービンを駆動させるた

め，エンジン性能は飛行高度の影響を受けにくいという利点がある．一方，オオワシの飛行環境

は時々刻々と変化するため，地上試験で性能や特性を把握することが重要である．これまでに不

活性ガス駆動による冷走試験を実施し，エンジンの性能評価を進めてきた．冷走試験における典

型的なタービン性能を図２に示す．エンジンのロータ系が定常回転している状況においてタービ

ン性能が秒時と共に上昇している．これまでのエンジンサイクル検討におけるタービン効率は， 

定常回転中は一定として扱っており，この非定常性は考慮できていない．そこで本研究では，冷

走試験におけるタービン効率の非定常性について検討した． 

 

図１ GG-ATR エンジンの概要図     図２ GG-ATR エンジン冷走試験における 

タービン性能 

 

２．研究目的 

タービン断熱効率𝜂𝑡，𝑠は式(1)で定義され，式(2)で表されるタービン仕事𝑊𝑡およびタービン速度

比 U/𝐶0 と相関がある．図２より，冷走試験では定常回転中にタービン入口ガス温度𝑇𝑡𝑖𝑛とタービ

ン出口ガス温度𝑇𝑡𝑜𝑢𝑡が低下している．また，タービン圧力比𝜋および駆動ガス流量�̇�𝑡が一定であ

るにも関わらず𝜂𝑡,𝑠 は上昇傾向を示している．ここで，𝜅は比熱比，𝑐𝑝𝑡は駆動ガスの定圧比熱で
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ある．本研究はエンジンの定常回転中に𝜂𝑡,𝑠 が上昇する原因とそれらの𝜂𝑡,𝑠への影響を明らかにす

ることを目的としている．  

𝜂𝑡,𝑠 =
1 −

𝑇𝑡𝑜𝑢𝑡
𝑇𝑡𝑖𝑛

1 − 𝜋
𝜅−1

𝜅

 (1) 

𝑊𝑡 = 𝑚𝑡̇ 𝑐𝑝𝑡𝜂𝑡𝑇𝑡𝑖𝑛 (1 − 𝜋
𝜅

𝜅−1) (2) 

GG-ATRエンジンと同様に作動環境が変化するターボ機械にロケット用ターボポンプ（TP）が

ある．TP の不活性ガス駆動（冷走）と燃焼ガス駆動（熱走）の違いに関する既往研究として，

Kinefuchiらによる LE-7A ロケットエンジンの液体水素ターボポンプ性能試験[1]がある．この研

究では熱走試験よりも冷走試験の方が 3 %高いタービン断熱効率を示すことが確認されており， 

その原因は熱走試験におけるタービンガス温度と外気温との差による放熱と考察されている．そ

こで GG-ATRエンジン冷走試験におけるタービン駆動ガスと外気との温度差によるタービン断熱

効率への影響を検討する． 

 

３．冷走試験の概要 

図３にタービンの 3DCAD モデルを示す．GG-ATR エンジンのタービンは二段衝動型タービン

であり，左から HPTノズル，HPT ブリスク，LPTノズル，LPTブリスクとなっている．タービン

の諸元を表１に示す． 

GG-ATRエンジンの冷走試験はこれまでに計 69回行った．GN2を用いた際の最大回転数は約

41000[rpm]，GHeを用いた際の最大回転数は 58000[rpm]であった．図４に試験装置の概要図を示

す．3台のカードルから流出した不活性ガスをドームレギュレータで調圧し，タービンの回転数

を制御している．また，タービン出口は大気開放となっており燃焼器は装着していない．圧縮機

出口はオリフィスにより流路を絞っている．タービン性能の評価には，差圧式流量計とタービン

の上流と下流に一組ずつ設置した圧力計および熱電対を用いている． 

冷走試験では大流量の駆動ガスが必要であり，タービン入口ガス温度はカードル内で生じる断

熱膨張により低下する．ガス温度が大きく低下すると，外気と接する供給設備からガスへの伝熱

があると考えられる．また，低温なタービン駆動ガスによりエンジンが冷やされて，タービンの

チップクリアランスが縮小している可能性がある．本研究では，以上の 2点がタービン断熱効率

へ及ぼす影響を検討した． 

    

図３ タービンの 3DCAD モデル         図４ 冷走試験概要図 
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表１ タービンの諸元 

 高圧タービン(HPT) 低圧タービン(LPT) 

ブリスク直径[mm] 99.715 108.876 

動翼長さ[mm] 5.8905 14.878 

チップクリアランス[mm] 0.4715 0.434 

静翼枚数 35 31 

動翼枚数 44 40 

シュラウドの材料 Inconel 718 Inconel 718 

ブリスクの材料 Inconel 713C Inconel 713C 

  

４．駆動ガス供給系における入熱の検討 

タービン入口ガス温度の変化∆𝑇𝑡𝑖𝑛には， 断熱膨張によるガス温度の低下∆𝑇𝑒𝑥𝑝と入熱によるガ

ス温度の変化∆𝑇𝑖𝑛が含まれている．その関係を式(3)に示す．nはタイムステップであり，1ステッ

プは 0.5秒である． 

△ 𝑇𝑡𝑖𝑛,𝑛 = 𝑇𝑡𝑖𝑛,𝑛 − 𝑇𝑡𝑖𝑛,𝑛−1 

                  =△ 𝑇𝑒𝑥𝑝,𝑛 +△ 𝑇𝑖𝑛,𝑛 
(3) 

入熱の影響を考慮するためには断熱膨張による温度変化を検討する必要がある．そこで，各カ

ードルの残圧𝑃𝑐𝑢𝑟𝑑𝑙𝑒から，カードルのガス残量𝑚𝑐𝑢𝑟𝑑𝑙𝑒を導出し，タイムステップ毎のカードル残

圧を算出する．さらに，断熱の関係式よりタイムステップ毎のカードルガス温度𝑇𝑐𝑢𝑟𝑑𝑙𝑒を求め，

式(4)よりタイムステップ毎の断熱膨張によるガス温度の変化を導出する． 

△ 𝑇𝑒𝑥𝑝,𝑛 = 𝑇𝑐𝑢𝑟𝑑𝑙𝑒,𝑛 − 𝑇𝑐𝑢𝑟𝑑𝑙𝑒,𝑛−1 (4) 

検討結果を図５に示す．𝑇𝑡𝑖𝑛(adiabatic)は，式(3)および式(4)より算出した入熱によるガス温度の

変化∆𝑇𝑖𝑛を用いて，従来のタービン入口ガス温度 𝑇𝑡𝑖𝑛から入熱の影響を取り除いた場合のタービン

入口ガス温度である．従来のタービン入口ガス温度はロータが定常回転している 75.5秒から 99

秒の間に 5 ℃低下するが，入熱の影響を取り除いた場合は 15 ℃低下することがわかる．次に，

タービン入口ガス温度𝑇𝑡𝑖𝑛から∆𝑇𝑖𝑛を差し引いたタービン断熱効率と従来の計算手法による断熱

効率を比較した結果を図６に示す．従来の断熱効率はロータの定常回転中に 8.0 %上昇するのに対

して，本研究で用いたタービン断熱効率は 3.6 %の上昇となっており，外気からの入熱により 4.4 %

の効率上昇があることがわかる． 

 

図５ 入熱による駆動ガス温度への影響         図６ タービン効率の比較 
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５．チップクリアランス変化の検討 

タービン動翼のチップクリアランスが大きくなると，流路の上流から下流にかけて動翼に仕事

を与えない漏れ流れや，翼腹面から翼背面へ逆流しタービン仕事を減らす漏れ流れが増加する． 

さらに，翼長さ lとチップクリアランス δの比（クリアランス比 δ/ l ）に比例して，二次流れに

よる損失の影響が増加する[2]．このことから，漏れ流れや二次流れによる損失が増加するとター

ビン効率は大きく低下することが明らかになっている．GG-ATR エンジンの冷走試験においてチ

ップクリアランスが縮小していた場合，タービン断熱効率に影響を及ぼしていると考えられる． 

冷走試験におけるチップクリアランス変化は遠心力と熱収縮により生じるものとする．冷走試

験（試験番号 TCN-61）においてタービンは 41000 rpmで定常回転している．タービン動翼は遠心

力によって半径方向に変位するため，FEM 静解析を用いて HPTと LPTの半径方向の変位を算出

する．また，有効直径 Lのタービンブリスクが温度変化∆Tによって熱収縮する際の半径方向変位

∆L は，熱線膨張係数 αを用いて式(5)で求める． 

∆𝐿 = 𝛼𝐿∆𝑇 (5) 

 チップクリアランス変化による𝜂𝑡,𝑠への影響は，図７の衝動型タービンの実験結果[2]，および図

８の AMDC+KOモデルを用いた CFD解析結果[3]を用いて検討する． ”AMDC+KOモデル”は， 式

(6)で表されるタービンの代表的な一次元損失モデルである．損失𝐾𝑟は，プロファイル損失𝐾𝑝，2

次流れ損失𝐾𝑠，後縁損失𝐾𝑇𝐸，チップクリアランス損失𝐾𝑐𝑟𝑙で構成されている． 

𝐾𝑟 = 𝐾𝑝(1 + 60(𝑀 − 1)2)𝑓𝑅𝑒 + 𝐾𝑠 + 𝐾𝑇𝐸 + 𝐾𝑐𝑙𝑟 (6) 

遠心力と熱収縮によるチップクリアランスの変化をまとめたものを表２に示す．タービンの温

度は試験日の外気温である 20 ℃を基準温度として，定常回転開始時のタービン出口ガス温度－

48 ℃，定常回転終了時のタービン出口ガス温度－60 ℃の 3点を考慮した．  

タービンの効率変化が図７および図８にそれぞれ準ずるとし， 表２の結果からタービン温度が

基準温度 20 ℃から－48 ℃および－60 ℃に変化した場合の断熱効率の変化を表３および表４に示

す．表３の結果より，タービン温度が定常回転中の変化である－48 ℃から－60 ℃に変化した際の

断熱効率の上昇は 0.05～0.1 %ということがわかる．また，同様に表４の結果から，タービン断熱

効率の上昇は 0.02～0.05 %にすぎないということがわかる．このことから，遠心力と熱収縮によ

るチップクリアランス変化に対するタービン断熱効率への影響は前項に比べてわずかであると結

論づけられる． 

 
 

図７ 衝動型タービンの効率とクリアランス比

の関係例 

図８ AMDC+KO モデルにおけるタービン効

率とクリアランス比の関係 
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表２ 各温度でのチップクリアランス 

 HPT LPT 

Reduced value 

[mm] 

20℃ 44.63×10-2 40.42×10-2 

-48℃ 42.48×10-2 38.18×10-2 

-60℃ 42.41×10-2 38.14×10-2 

 

表３ 図７に準じた場合の断熱効率の変化    表４ 図８に準じた場合の断熱効率の変化 

 HPT LPT 

Efficiency 

difference [%] 

-48℃ + 0.51 + 0.21 

-60℃ + 0.61 + 0.26 

 

 HPT LPT 

Efficiency 

difference [%] 

-48℃ + 0.27 + 0.11 

-60℃ + 0.32 + 0.13 

６．まとめ 

本研究では，冷走試験におけるタービン効率の非定常性について検討した．タービン駆動ガス

供給系の断熱膨張時における外気からの入熱によるタービン効率への影響を評価した．また，遠

心力と熱収縮によるチップクリアランス変化のタービン断熱効率への影響についても評価をおこ

なった．これらの結果から以下の知見を得た． 

（１）タービン駆動ガス供給系における入熱は，タービン断熱効率に有意な影響を与える．本研

究の冷走試験では 4.4 ％であった． 

（２）遠心力と熱収縮によるチップクリアランス変化がタービン断熱効率に与える影響は上記（１）

の影響に比べてわずかである． 

 今後は，タービン断熱効率上昇の他の要因を明らかにする必要がある．冷走試験における計測

項目の充実化や軸振動によるクリアランス変化の影響などを評価する予定である． 

 

参考文献 

[1] Kinefuchi K, Uchiumi M. and Inoue M., LE-7A FTP Full Load Cold Run, AJCPP2005-22033, 

Kitakyushu, Japan, 2005. 

[2] ベ・エス・ステーチキン(濱島操 訳)，ジェットエンジン理論-ターボ機械-第 11刷，コロナ社，

(1972), p.354. 

[3] 瀧田純也，ロケットターボポンプ用タービンの最適設計に関する研究，岩手大学大学院 工学

研究科 機械・社会環境システム工学専攻 博士論文，(2013). 
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GG-ATR エンジンの内部循環流れに関する考察 

 

○髙澤 諒太 （航空宇宙総合工学コース 博士前期 1年） 

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 

本学航空宇宙機システム研究センターでは，小型超音速無人実験機の研究開発を実施してい

る．そのエンジンとして Gas Generator Cycle Air Turbo Ramjet Engine（以下，“GG-ATR エンジ

ン”という）を採用し，コールドガスでタービンを駆動させる冷走試験を実施してきた[1], [2]．

冷走試験にてエンジン内部の圧力や温度を取得しているが，計測できる点は極めて限定されてい

る．エンジン内部において設計意図に反して逆流が生じると，エンジンに異常や損傷を引き起こ

す原因となる．しかし，実際の内部循環の状態は詳細にはまだ考察・検証されていない．そこで

本研究では，冷走試験で得られた圧力や温度データを活用して解析的に内部循環流れを把握する

ことを試みる．また既報[1]のとおり，Fig. 1のように冷走試験において 40,000 rpm付近から後側

軸受温度が急低下する現象が確認されており，その現象解明を試みた結果を報告する． 

 

２．試験設備および GG-ATR エンジン 

 GG-ATRエンジンの冷走試験は，本学白老エンジン実験場で実施した．冷走試験における系統

図は参考文献[1]を参照されたい．エンジン定格回転数は 58,000 rpmであるが，冷走試験では安

全を鑑みて燃焼ガスの代わりに，窒素ガスもしくはヘリウムガスを用いてタービンを駆動させ

る．エンジン断面図を Fig. 2 に示す．圧縮機とタービンを分離するためにセグメントシールが装

備されており，そのシールパージとして窒素ガスを流入させている．設計時に想定した内部フロ

ーパスは Fig. 2の矢印で示したとおりである． 

 

 

Fig. 1 Bearing Temperatures in Cold Flow Test. 

TBRGF: Front bearing Temp., TBRGR: Rear bearing Temp. 

Fig. 2 Cross-sectional View of the GG-ATR Engine. 

  

Fig. 3 Node Points of Modeling for the Engine. Fig. 4 Link Points of Modeling for the Engine. 
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３．内部フローネットワークの構築方法 

内部フローネットワークの構築においては，質量保存則，および圧縮性を考慮した定常流に対

するエネルギー保存則を用いる．解析モデルではノードとリンクを組み合わせてエンジン内のフ

ローネットワークをモデル化している．ノードではその空間内における圧力や温度を算出し，リ

ンクではその部分を通過する流量を算出している．本検討にて設定したノード各点を Fig. 3に示

す．図中において例えば PCDIN のように P で始まるノードは冷走試験の圧力計測点であり，S1

などの Sで始まるノードは解析上で設定した計算点である．冷走試験における圧力計測点の項目

名と計測場所を Table 1に示す．これらのデータは，内部フローネットワークにおける解析上の

境界条件として使用している．解析モデルにおけるリンクを Fig. 4に示す．リンクではラビリン

スシール，オリフィス，間隙の 3種類の流路をモデル化しており，図中では L1などのようにそ

れぞれを L，O，Gで表記している．本解析モデルでは流体や熱の流れを一次元的に扱い，各ノ

ードやリンクにおける剥離や渦の影響などの詳細な流れの状態は考慮していない．空間の前後の

圧力を比較することで流れの方向を判別している．また，前後の圧力比を算出することでチョー

クと非チョークの判定をおこなっており，解析モデルでは場合分けして扱っている． 

 

３－１．質量保存 

内部フローネットワークにおける質量保存の式は，式(3.1)から式(3.6)で表される．リンクとそ

の流量との関係を Table 2に示す．ここでの mは各リンクでの質量流量である． 

Table 1 Pressure Measurement Points  Table 2 Relationship Between Link and Flow Rate 

項目 計測場所  Mass flow rate Link point Mass flow rate Link point 

PCDIN 圧縮機ディフューザ入口静圧 m1 L1 m8 O2 

PSSIN セグメントシールパージ静圧 m2 L2 m9 O3 

PBRGF 前側軸受冷却ガス静圧 m3 L3 m10 G1 

PHPin 高圧タービン入口全圧 m4 L4 m11 O4 

PBRGR 後側軸受冷却ガス静圧 m5 L5 m12 G2 

PCOUT 圧縮機出口静圧 m6 L6 m13 G3 

PTOUT タービン出口静圧 m7 O1 m14 G4 

 

３－２．ラビリンスシール部の流量 

ラビリンスシール部の流量は，式(3.7) [4]および式(3.8) [5]で表される． 

m = αFϕυ√
𝑃𝑈

𝜈𝑈
 (3.7) 

 

ϕ =
√1 − 𝜆2

𝑛
2

5⁄
 (3.8) 

 

−m1 + m2 = 0 (3.1) +m3 − m7 = 0 (3.2) +m6 − m5 = 0 (3.3) 

      

+m4 + m5 − m8 = 0 (3.4) +m7 + m8 − m9 = 0 (3.5) 
+m9 − m10 − m11 + m12 

+m13 − m14 = 0 
(3.6) 
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ここで，m:質量流量 g/s, α:流量係数，F:流路断面積 m2，ϕ:理想ラビリンス係数，υ:吹き抜け

係数，P:圧力 Pa, 𝜈: 比体積 m3/kg，𝜆:圧力比(Pout/Pin)，n:フィン数であり，サブスクリプトの U

はラビリンスシール入口を意味している． 

式(3.7)と式(3.8)から，ラビリンスシール部の流量は以下のように定式化される．式(3.9)は設計

どおりに流れる場合であり，式(3.10)は設計とは逆向きに流れている場合である． 

m =
𝛼𝐴υ

𝑛𝐿

2
5⁄

√𝑅𝑇𝑖𝑛

(𝑃𝑖𝑛√1 − (
𝑃𝑜𝑢𝑡

𝑃𝑖𝑛
)

2

) 

∶ 𝑃𝑖𝑛 > 𝑃𝑜𝑢𝑡 

(3.9) 
m =

𝛼𝐴υ

𝑛𝐿

2
5⁄

√𝑅𝑇𝑖𝑛

(−𝑃𝑜𝑢𝑡√1 − (
𝑃𝑖𝑛

𝑃𝑜𝑢𝑡
)

2

)

∶ 𝑃𝑖𝑛 ≤ 𝑃𝑜𝑢𝑡 

(3.10) 

 

 𝑃𝑖𝑛，𝑃𝑜𝑢𝑡は Fig. 2の流れに沿った入口部と出口部の各圧力である．流量係数 αは 0.7とする．

また，回転周速度 250 m/s以上となる流量 L1では 15 ％の流量減少を考慮している[8]． 

 

３－３. オリフィスおよび間隙の流量 

圧縮性を考慮したときのオリフィスおよび間隙を通過する流量は以下の式で求められる． 

m =
𝛼𝐴

√𝑅𝑇𝑖𝑛

(𝑃𝑖𝑛√
2𝜅

𝜅 − 1
{(

𝑃𝑜𝑢𝑡

𝑃𝑖𝑛

)

2
𝜅

− (
𝑃𝑜𝑢𝑡

𝑃𝑖𝑛

)

𝜅+1
𝜅

})  (
2

𝜅 + 1
)

𝜅
𝜅−1

< (
𝑃𝑜𝑢𝑡

𝑃𝑖𝑛

)，𝑃𝑖𝑛 > 𝑃𝑜𝑢𝑡    (3.11) 

m =
𝛼𝐴

√𝑅𝑇𝑖𝑛

(𝑃𝑖𝑛
√𝜅 (

2

𝜅 + 1
)

𝜅+1
𝜅−1

)  (
2

𝜅 + 1
)

𝜅
𝜅−1

≥ (
𝑃𝑜𝑢𝑡

𝑃𝑖𝑛

)，𝑃𝑖𝑛 > 𝑃𝑜𝑢𝑡  (3.12) 

m =
𝛼𝐴

√𝑅𝑇𝑖𝑛

(−𝑃out√
2𝜅

𝜅 − 1
{(

𝑃𝑖𝑛

𝑃𝑜𝑢𝑡

)

2
𝜅

− (
𝑃𝑖𝑛

𝑃𝑜𝑢𝑡

)

𝜅+1
𝜅

}) (
2

𝜅 + 1
)

𝜅
𝜅−1

< (
𝑃𝑖𝑛

𝑃𝑜𝑢𝑡

)，𝑃𝑖𝑛 ≤ 𝑃𝑜𝑢𝑡  (3.13) 

m =
𝛼𝐴

√𝑅𝑇𝑖𝑛

(−𝑃𝑜𝑢𝑡
√𝜅 (

2

𝜅 + 1
)

𝜅+1
𝜅−1

)  (
2

𝜅 + 1
)

𝜅
𝜅−1

≥ (
𝑃𝑖𝑛

𝑃𝑜𝑢𝑡

)，𝑃𝑖𝑛 ≤ 𝑃𝑜𝑢𝑡 (3.14) 

 

オリフィスと間隙の流量係数 αは 0.7とする．設計時と同方向の流量は式(3.11)もしくは式

(3.12)となり，設計と逆向きの流量は式(3.13)もしくは式(3.14)となるように定式化した．また，

式(3.12)と式(3.14)はチョーク流として定式化した． 

 本検討では断熱過程の解析を行い，合流する異なる温度の気体の混合による温度の変化と圧力

等の影響を考慮した．断熱変化の流体温度は式(3.15)および式(3.16)により算出した． 

𝑇2 = (
𝑝2

𝑝1
)

𝜅−1
𝜅

𝑇1 (3.15) 𝑇 =
∑𝑚𝑖̇ 𝐶𝑝𝑖𝑇𝑖

∑𝑚𝑖̇ 𝐶𝑝𝑖
 (3.16) 

ここで，T:混合後の気体温度 K, 𝐶𝑝:比熱 J/KgK，κ:比熱比である． 

 

４．断熱条件解析結果と考察 

構築したエンジン内部のフローネットワークを Fig. 5 に示す[9]．図中の矢印は，設計時の流

路方向を表している．次項以降に示す流量の解析結果が負になっている場合は，この矢印と逆方
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向へ流れていること，すなわち逆流を意味する．断熱変化を仮定したときの各部を流れる流量の

推定結果を Fig. 6に示す．この結果より L3，O1，G2，G3の 4か所において流量が負となってお

り，Fig. 7の赤い矢印で示した部分で逆流が発生していることがわかる． 

次に，合流部の温度解析結果を Fig. 8 に示す．TS3，TS4，TS5 はそれぞれノード S3，S4，S5

の温度を表している．各部の温度は，S5→S3→S4と流れの順に低下していくが，S3→S4の温度

低下が顕著である．G2および G3で逆流が生じていることから，S4からこの低温となったガス

が後側軸受部に流入していることを意味している．この低温ガスの流入経路は，O1が逆流して

いることから L4もしくは L5（=L6）と特定される．L4はシールパージ用の常温の GN2であ

る．また，Fig. 6から L4と L5の流量を比較すると L5 のほうが多い．このことから後側軸受部

への低温ガスは，高圧タービン部からのタービン駆動ガスの流入の影響が大きいと結論付けられ

る．Figure. 1では高速回転時に後側軸受部温度(TBRGR)が急低下する現象が見られている．以上

の考察より，この急低下の原因は高速回転によりタービン駆動ガス流量が増加し，断熱膨張によ

り温度が低下したタービン駆動ガスが後側軸受部に流入したものと推定される． 

 

５．内部循環流れにおける逆方向流れの解消 

 内部フローネットワークを用いて，4か所発生している逆方向流れを解消するための方策を検

討した．実験を実施した時の前側軸受室パージガス圧力は 0.18 MPaA，後側は 0.15 MPaA であ

る．軸受室圧力を高めることにより，タービン駆動ガスの軸受部への流れ込みが解消できると考

えられるため，前側と後側の軸受室パージガス圧力を変化させて解析をおこなった．軸受室パー

ジガス圧力を 0.4 MPaAまで高くした結果，後側軸受部 G1, G2, G3の流量増加に加えて，前側軸

受室 L3と O1で発生していた逆方向流れも解消される結果が得られた．一方，軸受室圧力を高

 
 

Fig. 5 Overall Internal Flow Network Model Fig. 6 Mass Flow Rate of Each Node 

  

Fig. 7 Flow Paths Between Each Nodes Fig. 8 Temperature of Nodes 
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めたことによりセグメントシール部 L4のパージ機能が働かなくなっている．そこで，シールパ

ージ圧力の内部流れへの影響を調べるために，軸受室圧力を 0.4 MPaA に固定し，シールパージ

圧力だけを変化させて解析を行った．シールパージ圧力を 0.3 MPaAから 0.5 MPaA に高めると

L3，O1が減少し，L4，O2 が増加する結果となった．この結果は軸受室圧力を 0.2 MPaAに固定

して解析を実施しても同様であった．このことはシールパージ圧力を高めると S3 の圧力が高く

なり，前側軸受室との差圧が小さくなることで L3と O1の流量が減少したことを意味する． 

L4の逆方向流れを解消するには，シールパージ圧力を増加させることが効果的と考えられる

ため，シールパージ圧を 0.5 MPaAまで増加させた上で，そのときに内部循環流れ全体が適切な

方向の流れになるような軸受室圧力を調べた結果を Fig. 9に示す．図をみると L3 と O1はほぼ流

れがない状態である．前側軸受室圧力とタービン入口部から漏れ流れによって形成される圧力が

バランスしている状態となっているためである．このときの内部温度の解析結果を Fig. 10に示

す．この結果を Fig. 8と比較すると，各部で温度上昇があることがわかる．常温のパージガス圧

力を高めたことにより，パージガスが内部に適切に循環するようになったためである．このこと

は，タービン入口部から漏れ流れてくる低温ガスの流れを抑制していることを示している． 

  

Fig. 9 Mass Flow Rate of Each Node 

(PBRGF&PBRGR 0.42 MPaA PSSIN 0.5 MPaA) 

Fig. 10 Temperature of Nodes 

(PBRGF&PBRGR 0.42 MPaA PSSIN 0.5 MPaA) 
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GG-ATRエンジン軸系の振動低減のための検討 

 

○池田 圭佑 （航空宇宙システム工学コース 学部 4年） 

橋本 啓吾 （航空宇宙総合工学コース 博士前期 1年） 

内海 政春 （航空宇宙機システム研究センター 教授） 

 

１．はじめに 

本学の航空宇宙機システム研究センターでは，次世代の超音速輸送機の基盤技術の確立および

飛行実証を目的として，小型無人超音速実験機の研究開発が進められている．同実験機の推進エ

ンジンには GG-ATR エンジンが搭載される．先行研究の軸振動解析より，GG-ATRエンジンは 1

次，2次危険速度を乗り越えて作動し，2次危険速度通過時に後側軸支持部で大きな共振振幅が生

じることが判明している．現状，後側軸支持部にはダンパが設置されていないため，ダンパ追加

による共振振幅の低減を目指す．また，エンジン分解点検の結果，前側軸支持部に設置されてい

たハネナイトダンパ(ゴムダンパ)が損傷しており，GG-ATRエンジン環境に耐えられないことが判

明した．そのため，前後軸支持部のダンパをあらたに開発する必要がある．今年度はダンパ設計

の前段階として，実験計画法(DoE)に基づいて軸振動解析を実施し，GG-ATR エンジンのロータの

安定作動に必要なダンパ剛性と減衰を検討，評価したので，その概要について報告する． 

 

２．解析手法 

 有限要素法により GG-ATRエンジンの軸系をモデリングおよび離散化し，軸振動解析（複素固

有値解析，周波数応答解析）を行った．運動方程式は以下のようにあらわされる． 

𝑀�̈� + (𝐶𝑟 + 𝐶𝑚 +𝜔𝐺)�̇� + (𝐾𝑟 +𝐾𝑚)𝑍 = 𝐹 

ここで， 𝑀：質量行列，𝑍：変位ベクトル，𝐶𝑟：軸減衰行列，𝐶𝑚：軸支持部減衰行列，𝜔：回転

速度，𝐺：ジャイロ行列，𝐾𝑟：軸剛性行列，𝐾𝑚：軸支持部剛性行列，𝐹：力ベクトル である．軸

振動解析で使用した GG-ATRエンジンの有限要素モデルを図１に示す． 

 

 

図１ GG-ATR 有限要素モデルの概観 
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DoE を利用し，ダンパに必要な剛性，減衰の検討を行うにあたって，制御因子と水準は表１の

ように設定した．因子を L18 直交表(21 × 37)に割り付け，Impeller，HP.Turbine Mass，LP.Turbine Mass

位置の位相 0 degに 1 gcmの不釣合い量を付与し，周波数応答解析を行った．先行研究の固有値解

析より，1次モードでは Impeller側が大きく振れ，2次モードでは LS8(最後端ラビリンスシール)

側が大きく振れることが判明している．そこで，1次の危険速度，共振振幅を Impellerの周波数応

答曲線の 1次のピークから読み取り，2次の危険速度，共振振幅を LS8の周波数応答曲線の 2次

のピークから読み取った．また，周波数応答曲線からピークが読み取れない場合には，キャンベ

ル線図から減衰固有振動数を求め，その振動数における周波数応答曲線の振幅を共振振幅とした． 

 

表１ 制御因子とその水準 

因子番号 制御因子 水準１ 水準２ 水準３ 

1 - 1 2 - 

2 前側軸受剛性 Kbf 75 kN/mm 120 kN/mm 180 kN/mm 

3 前側ダンパ剛性 Kdf 12 kN/mm 14 kN/mm 16 kN/mm 

4 後側軸受剛性 Kbr 75 kN/mm 120 kN/mm 180 kN/mm 

5 後側ダンパ剛性 Kdr 4 kN/mm 6 kN/mm 8 kN/mm 

6 前側ダンパ減衰 Cdf 500 Ns/m 1500 Ns/m 2500 Ns/m 

7 後側ダンパ剛性 Cdr 500 Ns/m 1500 Ns/m 2500 Ns/m 

8 - 1 2 3 

 

３．解析結果 

図２(a)~(d)に要因効果図を示す．横軸は制御因子とその水準で，縦軸は水準平均と総平均の差

である．要因効果図は，各制御因子の各水準が危険速度，共振振幅に与える影響を示している．

要因効果図から水準を選択する際の要件は，エンジン冷走試験の実績から，次のように設定した． 

(1) 1次，2 次共振振幅：80 μmP-P 以下 

(2) 1 次危険速度：15000~16000 rpm，2次危険速度：18000~21000 rpm程度 

 

 

図２(a)  1次共振振幅 
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図２(b)  2次共振振幅 

 

 

図２(c)  1次危険速度 

 

 

図２(d)  2次危険速度 
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要因効果図から選択した水準を表２に示す．ここで，前側ダンパ減衰 Cdfと後側ダンパ減衰 Cdr

は一意に決定することが困難であったため，表２に示した 4つのモデルを再設定し，パラメータ

設計を行った．このパラメータ設計では，不釣合い位相を 0 degと 180 degに割り付けて周波数応

答解析を行った． 

 

表２ モデルの選定 

No. 
前側軸受剛性 

Kbf [kN/mm] 

前側ダンパ剛性 

Kdf [kN/mm] 

後側軸受剛性 

Kbr [kN/mm] 

後側ダンパ剛性 

Kdr [kN/mm] 

前側ダンパ減衰 

Cdf [Ns/m] 

後側ダンパ減衰 

Cdr [Ns/m] 

1 

水準２ 

120 

水準１ 

12 

水準３ 

180 

水準１ 

4 

1500 1500 

2 1500 2500 

3 2500 1500 

4 2500 2500 

 

周波数応答解析の結果，前後軸支持部に追加するダンパの減衰が 1500 Ns/m以上あれば改修要

件を満たすことがわかった．今後は，本検討で得られた結果をもとにダンパの設計を行っていく． 

 

参考文献 

[1] 池田圭佑，GG-ATR エンジン軸系の振動低減に関する基礎的研究，室蘭工業大学平成 30年度

卒業論文，2018 

[2] 航空宇宙機システム研究センター 会議資料，GG-ATRエンジン軸系 改修検討 軸支持部剛

性・減衰の水準設定，2018 

[3] 航空宇宙機システム研究センター 会議資料，GG-ATRエンジン軸系 改修検討 軸支持部剛

性・減衰の水準設定 詳細検討，2019 

[4] 橋本啓吾，GG-ATR エンジンの軸系モデリングとその挙動に関する研究，室蘭工業大学平成

29年度卒業論文，2017 
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GG-ATR エンジン用ガスジェネレータの推進薬供給系の圧損特性 

 

○有松 昂輝 （航空宇宙システム工学コース 学部 4 年） 

中田 大将 （航空宇宙機システム研究センター 助教） 

湊 亮二郎 （航空宇宙システム工学ユニット 助教） 

吉川 稲穂 （航空宇宙総合工学コース 博士前期 2 年） 

八木橋 央光 (航空宇宙総合工学コース 博士前期 1 年) 

内海 政春 （航空宇宙機システム研究センター 教授） 

 

１．はじめに 

近年，室蘭工業大学においては，航空宇宙機システム研究センターがとりまとめとなり，革新

的な航空宇宙輸送基盤技術を飛行実証するためのフライングテストベッドとして，オオワシ 2 の

研究開発が進められている. また，オオワシ 2 の推進エンジンには GG-ATR エンジンが搭載され

ることとなっている．GG は燃料にエタノール，酸化剤に液体酸素(LOX)でタービン駆動ガスを

生成する．2018 年度までに GG は，白老エンジン試験場にて，単体燃焼試験に必要な推進薬供

給特性の把握を行った．本稿では，定格燃焼試験に向けた正確な流量予測のための供給系の圧力

損失特性についての報告を行う．  

 

２．GG 緒言 

 図 1 に GG-ATR エンジン用 GG の概観を示す. また，表 1 に GG の設計緒言を示す.  

  

(a) GG 用燃焼器 (b) GG 用インジェクタ 

図 1 ガスジェネレータの概観 

 

表 1 GG 設計緒言 

項目 燃料側 (エタノール) 酸化剤側 (液体酸素) 

定格質量流量 [kg/s] 0.241 0.109 

混合比 [-] 0.45 

燃焼温度 [K] 1100 

燃焼圧力 [MPaA] 1.35 
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３．推進薬流し試験 

 図 1，2 に燃料供給系および酸化剤供給系の概観図を示す．推進薬は，ランタンク上流から不

活性ガスである窒素をレギュレータにて任意の圧力に調圧して加圧することによってインジェク

タから噴射される．この際，配管を通過することにより摩擦や剥離による圧力損失が生じる．よ

って，表 1 に示した定格流量を狙うためには実験から圧力損失を正確に把握し，モデル化を行

い，流量予測を行う必要がある． 

 

  

(a) 燃料供給系 (b) 酸化剤供給系 

図 2 推進薬供給系の概観図 

 

３－１．エタノール流し試験 

 図 2 (a)に示す燃料供給系にて行ったエタノール流し試験から得られた試験結果を表 2 に示す． 

 

表 2 エタノール流し試験 

 

 

３－２．LOX流し試験 

 図 2 (b)に示す酸化剤供給系にて行った LOX 流し試験から得られた試験結果を表 3 に示す． 

 

項目 
試験番号 

FLOW33 FLOW35 FLOW36 FLOW37 

バルブ開度 MFV1，2，3 開 MFV1 開 MFV2 開 MFV3 開 

PFTK [MPaA] 1.05 1.09 1.05 1.03 

PFQ [MPaA] 0.717 0.888 0.804 0.758 

PMFV [MPaA] 0.587 0.336 0.417 0.463 

PJF2 [MPaA] 0.555 0.350 0.430 0.469 

�̇� [kg/s] 0.246 0.189 0.211 0.221 
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表 3 LOX 流し試験 

項目 
試験番号 

FLOW28 FLOW29 FLOW30 FLOW31 

バルブ開度 MOV1，2，3 開 MOV1 開 MOV2 開 MOV3 開 

POTK [MPaA] 2.58 2.58 2.58 2.59 

POQ [MPaA] 2.47 2.51 2.49 2.49 

PJO2 [MPaA] 2.14 1.52 1.75 1.79 

�̇� [kg/s] 0.169 0.128 0.144 0.146 

 

 また， タンク加圧圧力を変化させて実施した LOX 流し試験にて得られた結果を図 3に示す． 

 

図 3 様々な加圧圧力にて実施した LOX 流し試験結果 

 

 図 3 において，いずれの試験においてもタンク部からインジェクタ部にかけて圧力損失および

系外からの入熱による温度上昇があることがわかる． 

 

４．圧力損失計算 

 圧力損失解析に用いる式を式(1)～(3)にそれぞれ示す.  

 
     𝛥𝑝𝑙 = 𝜆𝐺𝐺

𝑙

𝑑

𝜌𝑣2

2
       (配管および継手) (1) 

 

 
𝛥𝑝𝑟 = 𝜁𝐺𝐺

𝜌𝑣2

2
      (急拡大・急縮小管， ベンド) (2) 

 

 
     𝛥𝑝𝑣 =

1

(
𝐶𝑣

0.366𝑄𝐿
)

2 ∙ 𝐺𝐿       (バルブ) 
(3) 

 上記に示した式を用いて配管系統を配管，ベンド，流量計，オリフィスなどに細かく分割して

構築したモデルに適用し，実験値との比較を行うことでモデルの妥当性を評価する．  

飽和蒸気圧曲線 

タンク部 流量計部 

インジェクタ部 
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 図 4，5 に FLOW33(エタノール)および FLOW28(LOX)実験値と解析結果の比較のみを示す．  

  

図 4 エタノール供給系解析結果 図 5 LOX 供給系解析結果 

 

これらの解析において，PFQ-PMFV 間にあるオリフィスの Cd 値は，0.8 ~ 0.9 の範囲で計算し

ている．また，図 4 に示した解析結果より，PFTK-PFQ 間で実験値と解析値は概ね一致している

といえる．さらに，MFV1~3 全開にして実施した流し試験における管路抵抗(レジスタンス)は，

MFV をそれぞれ一つずつ開けた場合に比べて小さくなる．そこで，MFV やオリフィスのある流

路のレジスタンスを合成し，そこからライン圧損を計算した．この計算にて用いたレジスタンス

の定義式および合成レジスタンスの式を式(4)，(5)に示す． 

 

 
     𝑅 =

𝜌∆𝑝

�̇�2
 (4) 

 

 
   

1

𝑅𝑠
=

1

𝑅1
+

1

𝑅2
+ ⋯ +

1

𝑅𝑛
 (5) 

 

また，LOX 供給系の圧損解析において，POTK-POQ，POQ-PJO2 間の温度変化は，それぞれの

区間で入熱量を線形補間し，均一に温度変化が起きると仮定して算出した．なお，線形補間は， 

POTK-POQ 間，POQ-PJO2 間の分割要素の個数でこれらの区間で生じる温度差を割って，均一に

入熱があるものとした．   

図 4，5 に示した解析結果より，PFTK-PFQ 間および POTK-POQ 間において実験値と解析値は

概ね一致しているといえる．また，LOX 側でのオリフィスの Cd 値は 0.6 としているが，エタノ

ール側と同様に POQ-PJO2 間にて誤差が大きくなっていることがわかる．この理由として，オリ

フィスの Cd 値を過大評価していることが考えられる．また，MOV 近傍の複雑な管路系にて大

きな圧力損失が生じ，LOX が液相のまま供給されずに，局所的に気液二相流として供給されて

いることも一因であると考えられる． 

エタノール供給系および LOX 供給系ともに圧力計の計測誤差による影響は無視できるほど小

さく，誤差範囲を考慮しても下流側では実験値と解析値の開きが大きくなっている．よって，こ

の値の開きを小さくしていくことが今後の課題である． 
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高速走行軌道実験設備 

 

○渡部 晃広 （航空宇宙総合工学コース 博士前期 1年） 

中田 大将 （航空宇宙機システム研究センター 助教） 

内海 政春 （航空宇宙機システム研究センター 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地上で高速度・高加速度環境を実現し，各

種実証研究を実施出来る「高速走行軌道実験設備」の基盤研究を進めている[1-3]．高速走行軌道

実験設備（通称ロケットスレッド）とはレール上に置かれた台車（スレッド）に供試体を乗せ，

ロケットによって推進力を得て地上滑走させる装置である．今年度は昨年度に引き続きオオワシ

用ドラッグシュートの開傘試験（図１左）を二度行い，一般公開としてスレッド 1台での走行試

験（図１右）も実施した．  

 

（a）ドラッグシュート開傘試験      （b）小中学生向け一般公開走行試験 

図１ 走行試験 

 

２．マルチボディダイナミクス（MBD）による摩擦挙動解析 

 ロケットスレッドは走行中に脱線や離陸をしないようにスリッパーと呼ばれるしゅう動部材で

レールに保持されている．図２にスリッパーの外観図及び図面を示す．しかし，レールとスリッ

パー間での摩擦力は走行状態によって時々刻々と変化し，その特性は未だ解明されていない．  

 

   

（a）外観図         （b）正面図面および接触径        

図２ スリッパー概要 
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 そこで，マルチボディダイナミクス（MBD）による剛体の相互作用をモデル化しシミュレー

ションを行うことにより，接触部での摩擦挙動を解明することを目的とする．マルチボディダ

イナミクスとは，様々な拘束条件下における複数の剛体の動力学や運動学を解く力学である．  

しゅう動部の動的挙動の解析ソルバーには，MSC ソフトウェア社の機構解析ソフトウェア

Adams を使用する．図３に MBD によるシミュレーションで用いるアセンブリモデルを示す． 

 

 

図３ 剛体モデル 

 

ロケットスレッドは多数のパーツで構成されているが，完全拘束されているものに関しては

一つのパーツとしてモデル化した．スレッド，酸化剤（𝑁2𝑂），スリッパー（4か所），レール

の 4 種類でモデリングを行った．スレッドとスリッパーは回転接合，スリッパーとレールでは

法線力を定義する接触と接線力を定義する摩擦を定義した．式(1)に接触モデルの Impact 関

数，式(2)に摩擦モデルを示す． 

 

  𝐹𝐼𝑚𝑝𝑎𝑐𝑡 = 𝐾𝛿𝑒 − 𝐶�̇� 
⋯(1)  

  𝐹𝑐𝑜𝑢𝑙𝑜𝑚𝑏 = 𝜇𝐹𝐼𝑚𝑝𝑎𝑐𝑡 ⋯(2) 

Where  

𝐾 ：接触剛性 [N/mm3/2] 𝐶 ：減衰係数 [Ns/mm] 

𝛿 ：貫入量  [mm] 𝜇 ：摩擦係数 [-] 

𝑒 ：剛性指数  [-]   

 

これらの拘束条件のほかに外力モデルとして，推力・空気抵抗・水制動力をモデル化してい

る．推力モデルは推力計測をおこなっている非走行時の燃焼試験結果を用いてモデル化する．

本検討では燃焼器 6本のクラスタリング時の推力をノズルスロート部に設定する．空気抵抗の

モデルは，走行中の速度を変数とする関数を定義している．水制動とは，2 本のレール間に敷

設した水路に水を溜め，制動板が水路に突入した際の抵抗反力を利用して減速するものであ
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る．水路の液面高さは図４のように減速過渡中の速度を勘案して階段状に設定している．その

ため，水制動力も空気抵抗と同様に，速度を変数とする関数を定義している． 

 

 

図４ 水制動液面高さに対する制動板取水面積 

 

また，ロケットスレッドは走行中に推進剤を消費するため，酸化剤である亜酸化窒素と燃焼器

材料であるグレインの重量変化が生じる．グレインの消費重量は酸化剤の消費量に比べて僅少な

ため無視し，酸化剤の重量変化をモデリングする．重心位置は酸化剤のアセンブリモデルに並進

ジョイントを設定し，強制変位で移動させる．重量変化については，実際にモデルの重量を変化

させるのではなく，重力加速度方向とは逆方向に消費重量分の外力を設定している． 

 

３．解析結果・考察 

図５，６に走行試験結果と MBD シミュレーション結果の加速度・速度履歴を示す．これら

の結果より MBD 解析に用いたモデルや設定パラメータの妥当性が確認され，スリッパーの接

触部に発生する接触力を推定することができた． 

 

 

図５ 走行中の加速度度履歴               図６ 走行中の速度履歴 

 

次に，ロケットモーターを用いず，車による低速牽引試験で取得したスレッドのストライベ

ック曲線を図７に示す．また，図８には左側スリッパーの接触位置における軸受け特性数の時

間履歴を示す．凡例は左側スリッパーのそれぞれの接触位置を示している．  

軸受け特性数は以下に示す式で示される． 

  𝐺 =
𝜂𝑣
𝑤
2𝑏

 ⋯(3)  

𝜂 ：潤滑剤粘度 𝑤 ：接触荷重  

𝑣 ：摺動速度 𝑏 ：接触半幅  

 

図７に示す実験結果から，軸受け特性数1 × 10−9を潤滑状態の境目とする．そこで図８に潤

滑状態の境界を描くことで，走行中の接触位置の潤滑状態を把握することができた． 
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また，現行スリッパーでは降雨による湿潤状態のとき，潤滑面は加速中に一部混合潤滑にあ

ることがわかった．また，水ブレーキの作動時は，前回りのモーメントが発生するため後側の

スリッパーの接触力が低下し，レールとスリッパーがいったん離れる状態になることが示唆さ

れた．スレッドの速度が低下したあと，前側と後側の接触力が逆位相で変動する様子が観測さ

れたが，接触力の平均値としてみれば乾燥状態と同様の境界潤滑状態であることがわかった． 

  

      図７ ストライベック曲線       図８ 走行中の軸受け特性数履歴 
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ＡＴＲ－ＧＧ推薬供給系の検討 

 

○佐藤 侑也 （航空宇宙総合工学コース 博士前期 1年） 

石川 航 （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） 

内海 政春 （航空宇宙機システム研究センター 教授） 

 

１．はじめに 

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

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

法の検討，(3)バイオエタノールタンクの実寸大モデルによる液体排出特性の計測，可視化，(4)バ

イオエタノールタンクの液排出特性の解析，検証実験[1]，(5) LOX タンクにおける液排出時の熱

流動解析を実施した[2]．本年度はこれに引き続き，バイオエタノールタンク用推薬捕捉機構の試

作，検証試験および LOXタンクにおける液排出時の熱流動解析を実施した． 

 

２．内容 

２－１．バイオエタノールタンク用推薬補足機構の試作，検証試験 

オオワシ 2号機の推薬供給では，実フライト時の加速度により急激なタンク内推薬の移動が考

えられる．これに伴い，既存の排出管では液排出部が気相に面し，ガスが排出される恐れがある．

本研究では，推薬捕捉機構内部デバイス（以下，内部デバイスと称する）の試作を行い，液排出

口に設置し，検証試験を実施した．考案した内部デバイスは金属メッシュとタンク内燃料の表面

張力を利用する機構である．金属メッシュが濡れると液体の表面張力によりメッシュ面に液膜が

形成されるため，気液が分離可能である．液膜破壊時の圧力をバブルポイント圧とし，式(1)で表

す．PBPはバブルポイント圧，σは液体の表面張力，dはメッシュ径を示す．式(2)は気液分離可能

な条件，式(3)は内部デバイス円筒部の液体流速を表す．hは液面から液供給口までの高さ，ρは液

体密度，gは重力加速度，Vtは内部デバイス円筒部の液体流速，Dtは内部デバイス円筒部の内径を

示す．また，図 1に内部デバイスの構造，図 2に試作内部デバイスを示す．内部デバイスの円筒

部の内径Dtは 0.079 m，メッシュ径dは 0.08 mm，内部デバイスの材質は内部を可視化できるよう

に透明ポリ塩化ビニルである． 

PBP=
4σ

d
 (1) 

4σ

d
>
1

2
ρVt2+ρgh (2) 

Vt=
Q

πDt2/4
 (3) 
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図 1 内部デバイスの構造 図 2 試作内部デバイス 

 

本研究では上記内部デバイスの検証を目的とし，実寸大模擬タンクに製作した内部デバイスを

装着し，液排出実験を実施する．なお，本実験では液体として純水を用いる．図 3に模擬タンク

を示す．タンク内圧 0.1 MPa にてバルブにより流量を変化させ，ガス巻き込みを発生せずに全液

量を排出可能な流量を計測する． 

 

図 3 可視化用模擬タンク 

 

実験結果より下ノズル液排出口に液相が到達するまでは，ガス巻き込みせずに液供給が可能で

あることを確認した．但し，本実験では実機の流量 0.6 L/sを供給することが出来なかった．また，

図 4 に示すように，内部デバイス円筒部と下ノズルには液体を保持した状態で液排出途中，上ノ

ズル内に気相が発生し，最終的には全体が気相で満たされてしまう現象が確認された．そこで，

今後の対策としては，液排出時の内部デバイス内の解析を行い内部デバイス円筒部内の流速を低

減する機構の設置等が考えられる． 

 

図 4 内部デバイス内気相 
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２－２．ＬＯＸタンク内熱流動挙動解析 

オオワシ 2号機実フライト時の加速度の時間変化を考慮した場合の，タンク内熱流動挙動を数

値解析により求めた．本解析では気液とタンク壁面の熱交換による影響を確認するため，タンク

固体壁を考慮する条件と考慮しない条件で解析を実施した．なお，タンク固体壁はあらかじめ十

分に予冷されているものとする．機体に作用する加速度の時間変化及び飛行経路を図 5に示す．

また，図 6に解析で得られたタンク内部温度分布を示す．図 6より温度分布に関しては固体壁を

考慮しない場合に比べ固体壁を考慮する場合はタンク壁面周辺の気相領域がタンク壁面に冷却さ

れるため温度が低いことがわかる．なお，本解析結果の検証にあたっては，液体窒素等の極低温

液体を用いた検証試験が必要である．本検証試験は，次年度以降実施する予定である． 

  

 

図 5 実機相当の飛行加速度及び飛行経路 

 

 

図 6 タンク内温度分布（推薬排出後 20 s） 
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２－３．液体窒素を用いた検証試験装置の試作 

図7に示す極低温模擬推薬排出試験装置を試作した．タンクの内直径はφ 216.3 mm，全長は311.3 

mm，充填容量は 8.8 Lである．タンクの材質は推薬として極低温液体を使用するため SUS304と

した．本試験装置では，模擬推薬タンクに模擬推薬(LN2) を充填し，ヘリウムガスで加圧し排出

する．ガス流量計により加圧に使用したガス量を計測し，タンク内部の圧力は圧力計，タンク内

部の温度は熱電対で計測する．今後は本試験装置を用いて実験を行い，実験結果と解析結果を比

較し，解析を評価する．なお，比較はタンク内温度分布及び加圧に使用するガス量により実施す

る． 

 

 

図 7 試験装置系統図 

 

 

参考文献 
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超臨界エタノール熱分解特性 

 

○飯島 明日香 （航空宇宙総合工学コース 博士後期 3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） 

 

１．はじめに 

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

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

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

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

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

開発実績が少ないため，実用化のためには基礎的特性を解明する必要がある． 

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

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

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

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

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

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

る可能性がある． 

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

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

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

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

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

そこで本研究では，臨界圧力以上の高圧のエタノールを対象として，熱分解特性について明ら

かにするため，エタノール加熱流通実験装置の製作を行った． 

 

２．超臨界エタノール熱分解特性計測実験装置の製作 

２－１．装置概要 

製作した実験装置の系統図を図１に示す．本装置は，温度上限が 900 K，圧力上限が 10 MPa

となっている．エタノールの臨界温度が 514 K，臨界圧力は 6.14 MPaであるので，超臨界流体の

エタノールを流通させることが可能である．ポンプを用いて供試流体であるエタノールを昇圧

し，装置内を流通させる．ニードルバルブ（V2，V3）の開度を調整し，装置内圧力を一定に保

たせる．電気炉にて目標温度まで昇温し，冷却ののちサンプリングポートより反応後供試流体を

採取し，ガスクロマトグラフィーを用いて成分分析を行う． 

実験装置の写真を図２，３に示す．図２がポンプ・電気炉コントローラー，図３が供試流体の

メイン流通部である． 
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図１ 実験装置系統図 

 

 

図２ 実験装置（コントローラー類） 

 

図３ 実験装置（メインライン） 

 

２－２．超臨界エタノール熱分解特性計測試験結果 

製作した装置の性能の確認と実験手順の確立のため，ポンプ設定圧力を 7 MPa 定圧圧送モー

ド，電気炉設定温度を 900 Kとしてエタノールを流通させる実験を実施した．実験を行う際は，

まず供試流体であるエタノールをポンプで昇圧し流通させ，目標圧力に達したのち電気炉の設定

温度を徐々に昇温し加熱を行った． 

実験時の温度・圧力推移を図４に，電気炉の設定温度が 900 Kに到達してからの温度・圧力推

移を図５に示す．図４より，エタノール液温が臨界温度に到達した付近から，圧力・温度の脈動

が激しくなっている．温度の脈動は圧力の脈動に依存しており，圧力の脈動は定圧圧送モードに

設定したポンプの制御が不安定だったことに起因する．この対策として，ポンプを定流量モード

に設定し，流量は圧力を確認しながらマニュアルで設定することを検討している．図５より，電

気炉の設定温度が目標の 900 Kに到達してからは，温度・圧力ともに臨界点以上で流通させるこ

とができ，超臨界流体のエタノールの流通に成功した． 
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図４ 温度・圧力推移 

 

図５ 温度・圧力推移（900 K） 

 

３．まとめ  

超臨界流体のエタノールの熱分解特性を把握するための実験装置の製作を実施した．試運転の

結果，実験手順の改良は必要ではあるが，エタノールを超臨界流体の状態で流通させることに成

功した． 

今後の方針として，圧力を安定して流通可能にしたのち，温度・圧力をパラメータとして反応

後供試流体の成分分析を実施し，超臨界流体のエタノールの熱分解特性を明らかにしていく． 
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GG-ATR エンジン用エアインテーク風洞試験 

 

○湊 亮二郎 （航空宇宙システム工学ユニット 助教） 

山口 凱 （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開発が進められている小型無人超音速機オ

オワシⅡ号機には，ガスジェネレータサイクル・エアターボラムジェット（Gas Generator Cycle 

Air Turbo Ramjet, GG-ATR）エンジンを搭載することが考えられており，このエンジンには超音

速エアインテークが取り付けられる．オオワシ 2の超音速飛行実現には，遷音速域での機体の外

部抗力の低減と，安定したエンジン性能が重要となる．超音速インテークはその両性能に関係す

る重要要素である．そのため本研究では機体の抗力低減を目的にオオワシ 2のインテークにダイ

バータレスインテークを検討する．ダイバータレス化によって抗力低減効果が期待できるが，境

界層の流入と剥離によりインテーク性能の低下が見込まれる．そこで，遷音速域での空力性能と

インテーク性能を実験的に評価する事で，ダイバータレスインテークの特性を明らかにする事を

目的として，その空力性能を JAXA/ISAS の超音速・遷音速風洞における風洞試験で計測し，更

に CFD による空力性能評価を行った． 

 

２．JAXA/ISAS高速気流総合試験設備における風洞試験 

風洞試験は，JAXA/ISAS高速気流総合試験設備にて行った．風洞供試体は，実機 4分の 1ス

ケールである．2018年度は内部流動評価を行ったが，その時の風洞供試体を図 1に示す． 

 

図 1 内部流動評価用ダイバータレスエアインテーク模型 

 

インテークダクト内部は先行研究のダイバータ付きインテークのインテーク・ダクトの形状を

基にインテーク・ダクトを設計した．流路形状は拡大流路となっており，亜音速でダクト内部を

流れる気流を減速させ，静圧を上昇させるようになっている． 

図 2に内部流動性能の試験で設計した 2種類のダイバータレスインテークのランプ形状を示

す． ダイバータレスインテークではランプ側にコブ状の形状を設けて，機体表面に発達した境

界層をエンジンに直接流入しないようにしている．本研究では，2種類のランプ形状を試験し，

空力性能の変化について，試験・評価を行った． 
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(a) Ver.1 ramp 

 

(b) Ver.2 ramp 

図 2 ダイバータレスインテーク用ランプ形状 

 

 

図 3 風洞試験によるダイバータレスエアインテークの空力性能 

 

これらの風洞模型について風洞試験を行った結果を図 3に示す．この図は横軸に流量捕獲率，

縦軸に圧力回復率を示したものである．これらの結果からダイバータレスインテークでは，マッ
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ハ 1.3以下の遷音速では割と良好な空力性能を示したが，マッハ 1.7の超音速条件になると圧力

回復率が大きく低下することが分かった．また図 4に風洞試験で得られたシュリーレン画像を示

しておく． 

 

図 4 風洞試験によるダイバータレスエアインテークの空力性能 

 

 

(a) Ver.1 ramp 

 

(b) Ver.2 ramp 

図 5 ダイバータレスエアインテークの CFD 解析例 
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３．CFD解析 

これらの風洞試験結果について，CFD による空力性能予測も行った．計算格子の生成の容易

さから，解析ソフトには 3DCADソフト Solidworksの流体解析ツール Flow Simulation を使用し

た．図 5にマッハ 1.3の時のダクト内部の全圧分布図を示す．これらの結果は，2 つのランプ形

状の違いによる，空力性能の差異を定性的に捉えることが出来た． 

 

参考文献 

[1] 山口凱 湊亮二郎 伊藤大貴「小型無人超音速機用エアインテークの設計と外部抗力の評

価」宇宙輸送シンポジウム 2017年 

[2] 山口凱 湊亮二郎 「小型無人超音速機用エアインテークの設計と内部流動の評価」宇宙輸

送シンポジウム 2018年 
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ＧＧ単体燃焼試験結果について 

 

○湊 亮二郎 （航空宇宙システム工学ユニット 助教） 

吉川 稲穂 （航空宇宙総合工学コース 博士前期 2 年） 

八木橋 央光 （航空宇宙総合工学コース 博士前期 1 年） 

有松 昂輝 （航空宇宙システム工学コース 学部 4 年） 

中田 大将 （航空宇宙機システム研究センター 助教） 

内海 政春 （航空宇宙機システム研究センター 教授） 

 

１．はじめに 

小型無人超音速実験機オオワシⅡに搭載される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）の地上燃焼試験を行うには，ガスジェネレータ（GG）単

体での確実な着火燃焼が要求される．GG 燃焼ガスはタービン駆動に用いられるが，燃焼ガスに

極端な温度分布があるとタービン翼に過大な熱応力を生じさせる恐れがある．以上の背景から，

その第一歩として 2018年度は確実な着火が達成することを目標に，短秒時での GG 単体燃焼試

験を実施した． 

 

２．GG単体燃焼試験設備 

図 1に GG単体燃焼試験設備の概観を示す．図 1において中央部に GG 燃焼器及び噴射器を設

置し，写真左側の配管系は液体酸素（LOX）が供給され，右側の配管系から燃料であるエタノー

ルが供給される．本研究で扱う GGは，エンジンの推力スロットリングを実現させるため，GG

燃焼器に 2つの噴射器を備えている．現時点ではまだ 1つの噴射器と燃焼チャンバーしか備わっ

ていないが，この形態で着火・燃焼試験を実施した． 

図 2に GG単体燃焼試験設備の配管系統図を示す．燃料側と酸化剤側にそれぞれ流量が異なる

4つのスロットリングバルブ（図中MOV1~4 及びMFV1~4）を並列に設置し，推力を 15段階に

コントロールできるようにしている． 

 

図 1 GG 単体燃焼試験設備 
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図 2 GG 単体燃焼試験設備系統図 

GG の定格燃焼圧力と温度はそれぞれ，1.35 MPaAと 1100 Kである．また推進剤流量は 700 g/sec

で，O/F比は 0.454である．スロットリング中は O/Fは常に一定になるようにオリフィスを入れ

て流量を調整している． 

 

図 3 GG単体燃焼試験バルブ操作シーケンス 

 

図 3に GG単体燃焼試験でのバルブ操作シーケンスを示す．噴射器に LOXとエタノールを供

給するバルブはそれぞれMOSVとMFSV であり，着火時には LOX を先に供給し，カットオフ時

IGFV GH2main valve

IGOV GO2main valve

IGFPV GH2 side purge valve

IGOPV GO2 side purge valve

IGN Spark Plug

MFSV EA main valve

MOSV LOX main valve

MFPV EA side purge valve

MOPV LOX side purge valve

-2-5 -4 -3 5-1 0 1 2 3 4

-0.2

0.5

1.5

0.5

1.5

-0.7

-0.7

2

2

-0.2

3

3

-1 -0.7

-2

-2

-2

-2



 

42 

 

には LOXから先にカットオフする．点火器及び噴射器ともに，燃料や酸化剤をカットオフした

後は，パージ用窒素ガスを流すようにしている． 

 

３．試験結果 

試験結果を以下に示す．図 4は点火器（TIG），噴射器プレート（TGG2-1），燃焼器壁面（TGG2-

5）の各部での温度履歴を示す．噴射器プレートでの温度は 1000 K であり，燃焼器壁面での温度

は 400 K 程である．壁面での温度が低いのは，壁面をエタノールでフィルム冷却を行っているた

めと考えられる． 

 

図 4 GG単体燃焼試験温度履歴 

 

 

図 5 GG単体燃焼試験圧力履歴 
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図 5は GG燃焼器内の圧力（PGG2-1）と，LOX噴射器マニフォルド（PJO2）圧力の時間履歴

である．燃焼圧力は定格の 1.35 MPaAに近い値が得られている．今後，これらのデータをより詳

細に検証し，確実かつ安定的な着火，燃焼の実現を図る予定である． 

 

図 6  GG単体燃焼試験の様子 

 

最後に短秒時での GG 単体燃焼試験の様子を図 6に示す．燃焼の様子は安定しており，今後は

より長秒時の燃焼試験やスロットリングの操作を試験する予定である． 

 

参考文献 

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

報告 NAL-TR642, (1980) 
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小型超音速飛行実験機の遷音速抗力低減の試みと評価（中胴バルジ，後胴延長，およびイン

テークの効果） 

 

○三尾 太一 （航空宇宙総合工学コース 博士前期 1年） 

宮本 勝也 （航空宇宙システム工学コース 学部 4年） 

溝端 一秀 （航空宇宙システム工学ユニット 准教授） 

 

１．はじめに 

これまでの風洞試験とエンジンの熱サイクル解析によれば，M2011 空力形状（図１）とガスジ

ェネレータサイクルエアターボラムジェット（GG-ATR）エンジンの組み合わせにおける推力余裕

（推力－抗力）は，遷音速域で不足するものと予測されている（図２）．その改善策として，遷音

速抗力低減のためのエリアルール（Area Rule）に基づく形状修正が提案された[1]．これまでの形

状修正では空力設計簡略化のためインテーク及びエンジンマウント等を考慮していなかった．本

研究では，M2011 空力形状のさらなる推力余裕改善を目指し遷音速抗力低減が見込まれる形状を

提案しつつ，インテークおよびエンジンマウントを含んだ機体形状の抗力特性を CFD 解析，風洞

試験，および造波抗力推算によって明らかにする． 

  

図１ M2011基本形状 図２ M2011基本形状の推力余裕マップ 

 

２．エリアルール準拠形状と実機飛行形状  

エリアルールは 1952年に R.T.Whitcomb によって実験的に発見され，「マッハ 1.0 における造波

抗力を低減するには機軸に垂直な面で機体を切った断面積の機軸方向の分布を滑らかにすべき」

という内容である[2,3]．このエリアルールは非粘性圧縮性流れの微小擾乱近似の一類型である細

長物体理論 Slender Body Theoryにより理論的に証明されている．しかし，実際の有翼機体周りの

流れ場では，必ずしも隅々まで微小擾乱近似が成立する訳ではなく，往々にして圧縮波集積によ

って衝撃波が発生しこれによる強い造波抗力や剥離による粘性抗力が発生する．そこで，遷音速

抗力低減には，エリアルールに従って断面積分布を滑らかにするだけでなく，機体各部で圧縮波

が集積しないようにすることが肝要である．先行研究[1]において，この立場から，エリアルール

を参考にしつつも造波抗力推算・CFD 解析を設計の指針とし，機体各部の圧縮波集積を低減でき

るエリアルール準拠形状を提案した． 



 

45 

 

一方，これらエリアルール準拠形状ではエンジンやインテーク等の推進機器の存在は考慮され

ていない．実際の機体には GG-ATR エンジン一基がエンジンマウントによって胴体後端に設置さ

れる．さらに，エアインテーク及びガスジェネレータ・点火器が後胴部腹面に突出して設置され，

インテークと一続きの外殻（カバー）が被せられる予定である． 

これらを考慮して，本年度は，実機飛行形状を模した風試模型の設計製作とエリアルール準拠

形状の更なる修正を行った．製作した部品名とその概要を表１に示す． 

 

表１ エリアルール及び実機飛行形状に基づく形状修正 

設計項目 パーツ名 形状 

胴体形状 

インテーク 

 M2011形状の後胴部腹面に設置される予定の GG-ATRエンジン用

空気取入口を模した形状． 

 空気取入口の後方に設置される点火器及びガスジェネレータを保護

するカバーを想定し，空気取入口と一体の形状とする． 

後胴部延長 

 M2011形状の胴体後端に設置される予定の GG-ATR エンジン及び

エンジンマウントを模した形状． 

 風洞試験設備の制約からエンジンマウントアーム後端までを模型で

再現． 

Bulge7SN 

 昨年度設計製作された Bulge7S（Bottleneck7用スプライン型

Bulge）を改良した形状． 

 スプライン曲線の特性を生かし，接続点の曲率変化を厳密に設定し

抗力低減を目指す． 

 

３．風洞試験 

エリアルール準拠形状の空力特性データを取得するために JAXA/ISAS 風遷音速風洞を用いて

風洞試験を実施する．六分力内装天秤によって空気力を測定し，抗力係数を推算する．今年度は

風洞設備の健全性の制約から，ピッチ角を固定した状態でマッハスイープ試験（一回の通風の間

にマッハ数を連続的に変化させる試験）を実施する．マッハスイープ範囲は 0.7～1.3である． 

風洞試験模型は縮小比 7/60 で設計・製作されている．エリアルール準拠形状では中胴部を

Bottleneckとしていることから後胴部に天秤インターフェースを設けている．模型の遷音速風洞へ

の設置状況を図３に示す． 

 

 

 

図３ 風試模型の遷音速風洞への設置状況 
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４．結果と考察 

４－１．風洞試験 

マッハスイープ通風によって計測された抗力係数𝐶𝐷を図４に示す．M2011基本形状と比較して，

マッハ 1.0 以上において抗力が低減されており，昨年度とほぼ同等の傾向であるものの，昨年度

のゼロ揚力抗力係数より若干大きな値が計測されており，マッハスイープ通風により厳密なゼロ

揚力抗力が計測できていない可能性がある． 

実機飛行形状を想定した形状修正については，エンジンマウントを想定した後胴部延長によっ

て，これまでのエリアルール準拠形状から約 8.1 %の抗力低減が見られる．また，インテーク搭載

によって大幅な抗力増加が見られ，これまでのエリアルール準拠形状及び後胴部延長による抗力

低減効果が相殺されている． 

 

４－２．WAVEDRAG解析 

造波抗力推算プログラムWAVEDRAG（NASA Langley Program D2500）[4]を用いて造波抗力を

推算した．対象形状は，M2011基本形状，昨年度のエリアルール準拠形状，および実機飛行形状

を含む６通りである．その結果を図５に示す． 

風洞試験と同様に，インテーク搭載による大幅な造波抗力増加が予測されている．インテーク

付近の後胴部に第二の Bottleneck を設置する等によって，インテークによる断面積の増分を相殺

する必要がある．また，風洞試験でみられた胴体後部延長による抗力低減が WAVEDRAG 解析で

は捉えられていない．このことから，胴体後部延長による抗力低減の発生原因は，細長物体理論

に基づく WAVEDRAG 解析では扱えない粘性効果，すなわち剥離による底面抗力であると推察さ

れる． 

  

図４ 風洞試験結果 図５ WAVEDRAG解析結果 

 

４－３．CFD解析 

風洞試験で見られた胴体後部延長による抗力低減のメカニズムを調べるため，CFD 解析を実施

した．圧力分布の推算結果例を図６に示す．角台（尾翼根の固定部品）後面の負圧が胴体延長に

よって緩和されていることがわかる．胴体延長に伴って角台後面と胴体底面が離れたことによっ

て剥離流れが変化し，底面抗力が低減されたと考えられる．  
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(a) これまでの形状 

 
(b) エンジンマウントを模した胴体延長形状 

図６ CFD 解析による圧力分布の推算結果 

 

５．今後の展望 

今回判明した抗力低減のための着眼点として底面抗力の扱いが重要であり，角台形状の修正が

必要であると考えられる．また，実機では胴体後方にエンジンが設置され，エンジン排気による

流れ場の変化や，エンジン排気からの圧力波の胴体後端への伝播の効果が表れるものと推測され

る．これらを評価するためにエンジン排気流れを含む CFD 解析が必要である． 

 

参考文献 

[1] 山﨑優樹，「室蘭工大小型超音速飛行実験機のエリアルールに基づく抗力低減」，室蘭工業大

学修士論文，2018年 2月． 

[2] Whitcomb, R. T., “A Study of the Zero-lift Drag-Rise Characteristics of Wing-Body Configurations 

Near the Speed of Sound,” NACA Rep. 1273, 1956. (Supersedes NACA RM L52H08) 

[3] Jones, R. T., “Theory of Wing-Body Drag at Supersonic Speeds,” NACA Rep. 1284, 1956. (Supersedes 

NACA RM A53H18a) 

[4] Craidon, C. B., User’s Guide for a Computer Program for Calculating the Zero-Lift Wave Drag of 

Complex Aircraft Configurations, NASA Technical Memorandum 85670, 1983. 
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小型超音速飛行実験機の姿勢変化レートによる動的空力特性の風洞試験 

 

○溝端 一秀（航空宇宙システム工学ユニット 准教授） 

白方 洸次（航空宇宙総合工学コース 博士前期 2年） 

本田 敦也（航空宇宙システム工学コース 4年） 

 

１．はじめに 

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

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

って評価を進める．飛行マッハ数範囲に応じた所要搭載推薬量に対応して，亜音速飛行用の

Nose-A，マッハ 1到達用の Nose-B，超音速飛行用の Nose-C の３種類のノーズ長が提案されてい

ることから，ノーズ長による動的空力特性の差異を明らかにする．さらに，亜音速飛行用および

1/3スケール縮小機体搭載の Nose-A 形態には離着陸用の脚が搭載されることから，脚出しによる

動的空力特性の変化を明らかにする．風洞試験装置，試験方法，およびデータ解析手法は，従前

[2,3]と同等である． 

 

２．試験結果および考察 

２－１．ロールレートを伴う動的風試から得られた静的空力微係数：𝑪𝒍𝜷, 𝑪𝒏𝜷 

ロールレートを伴う動的風試のデータ解析においては，空力係数と横滑り角との関係がヒステ

リシス曲線となり，その平均勾配から静的微係数が，ヒステリシス曲線の幅から動的微係数が得

られる．得られた静的微係数を図１および図２に示す． 

𝐶𝑙𝛽は，ノーズが長くなるほど負側に大きくなり，上反角効果が大きくなることが判る．ピッチ

角に対する依存性は小さい．𝐶𝑛𝛽は，ノーズが長くなるほど，またピッチ角が大きくなるほど小

さくなり，Nose-B 形態ではピッチ角 18 度以上で，Nose-C では 13 度以上で風見不安定となる．

これらのことから，Nose-C形態では13度以上の高迎角でロールリバーサルの発生が懸念される． 

２－２．ロールレートによる動的空力微係数：𝑪𝒍𝒑, 𝑪𝒏𝒑 

得られた動的微係数を図３および図４に示す．𝐶𝑙𝑝は全体的に負の値でありロール動安定すなわ

ちロールダンピングがあることがわかる．ピッチ角が大きいほどロールダンピングが弱くなる傾

向があるが，ノーズ長に対する依存性は小さい．𝐶𝑛𝑝は，Nose-A，B 形態と Nose-C 形態で大きく

異なる傾向を示しており，ノーズ長によって流れの様相が大きく異なることが推察される． 

３－３．ピッチおよびヨーレートによる動的空力微係数：𝑪𝒎𝒒, 𝑪𝒏𝒓 

ピッチレートおよびヨーレートを伴う動的風試においてもヒステリシス解析から静的および動

的微係数が得られる．得られた動的空力微係数を図５～８に示す．図５，６はノーズ長の違いに

よる結果の比較であり，図７，８は脚の有無による結果の比較である．𝐶𝑚𝑞については，Nose-B

形態で正すなわちピッチング動不安定（負のピッチダンピング）となるようなピッチレート範囲

がある．𝐶𝑛𝑟については，概ね全体として負すなわちヨー動安定（ヨーダンピング）であるが，

Nose-A，B 形態で正（負のヨーダンピング）となるヨーレート範囲がある．また，Nose-C 形態は

ピッチダンピングおよびヨーダンピングが大きい．また，脚の有無によってピッチダンピングお

よびヨーダンピングは殆ど変わらないことが判る． 
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４．まとめ 

小型超音速飛行実験機（オオワシ）の姿勢変化角速度に起因する動的空力微係数について，ノ

ーズ長および脚の有無による違いを明らかにするために，前年度に引き続き，亜音速風試を実施

した．その結果，以下のことが分かった． 

(1) ノーズが長くなるほど上反角効果が大きくなる． 

(2) 風見安定性は，ノーズが長くなるほど，またピッチ角が大きくなるほど小さくなり，Nose-B

形態ではピッチ角 18度以上で，Nose-Cでは 13度以上で風見不安定となる． 

(3) 全体的にロールダンピングがあるが，ピッチ角が大きいほどロールダンピングが弱くなる傾

向がある．ロールダンピングのノーズ長に対する依存性は小さい． 

(4) 𝐶𝑛𝑝は，Nose-A，B 形態と Nose-C 形態で大きく異なる傾向を示し，ノーズ長によって流れ

の様相が大きく異なることが推察される．流れの可視化によってメカニズムを解明する必要

がある． 

(5) Nose-B形態ではピッチダンピングおよびヨーダンピングが劣化するレート範囲が存在する．

流れの可視化によってメカニズムを解明する必要がある． 

(6) Nose-C形態はピッチダンピングおよびヨーダンピングが大きい． 

(7) 脚の有無によってピッチダンピングおよびヨーダンピングはほとんど変化しない． 

 

参考文献 

[1] 小林悠二，溝端一秀，「小型超音速飛行実験機の六自由度飛行シミュレーション環境の整備」，

室蘭工業大学航空宇宙機システム研究センター年次報告書 2018． 

[2] 塩野経介，白方洸次，溝端一秀，「小型超音速飛行実験機のピッチおよびヨーレートによる動

的空力特性」，室蘭工業大学航空宇宙機システム研究センター年次報告書 2017． 

[3] 白方洸次，塩野経介，溝端一秀，「小型超音速飛行実験機のロールレートによる動的空力特性」，

室蘭工業大学航空宇宙機システム研究センター年次報告書 2017． 

 

  

図１ 𝐶𝑙𝛽 vs 𝜃 図２ 𝐶𝑛𝛽 vs 𝜃 
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図３ 𝐶𝑙𝑝 vs 𝜃 図４ 𝐶𝑛𝑝 vs 𝜃 

 
 

図５ 𝐶𝑚𝑞 vs �̂� 図６ 𝐶𝑛𝑟 vs �̂� 

  

図７ 𝐶𝑚𝑞 vs �̂�，脚の有無 図８ 𝐶𝑛𝑟 vs �̂�，脚の有無 
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小型超音速飛行実験機の姿勢変化レートによる動的空力特性の CFD解析 

 

○西田 明寛 （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 

これまでに第二世代オオワシのM2011NoseC 空力形状について，CFD（数値解析）[1]および EFD

（風洞試験）[2]によって姿勢変化レートによる動的空力特性が評価されてきた．しかし，CFD と

EFD では得られた動的空力微係数の一致度はまちまちであったことから，空力微係数の生成メカ

ニズムにまで立ち入った詳細な解析の必要が生じた．そこで，本研究ではロールレートを与えた

場合の CFD 解析結果について，流れ場および圧力分布の可視化を実施し，流体力学的メカニズム

の観点から動的空力微係数𝐶𝑙𝑝（ロールダンピング）および𝐶𝑛𝑝（アドバースヨー）を評価すること

を狙う．解析手法は従前[1]と概ね同等である． 

 

２．解析 

２－１．ロールダンピングの動的空力微係数𝑪𝒍𝒑 

 ピッチ角 θ=5，10 degでの𝐶𝑙𝑝の解析結果を図１に，右ロール運動中の左エレボン付近の流線を

図２に示す. 𝐶𝑙𝑝は負であれば動安定（ロールダンピング）である．EFD において θ=5 degより θ=10 

degの方が𝐶𝑙𝑝の絶対値が小さくなっている. この要因としては，θ=10 deg のときは θ=5 degに比べ

て主翼による吹き下ろしが強く，さらに右ロール中は左主翼よりも右主翼による吹き下ろしが強

いことからエレボンに右ロールモーメントがはたらき，これが主翼におけるロールダンピングを

一部相殺したものと推測される．また，θ=10 deg での CFD と EFD との差異については，CFD で

はテトラ（四面体）メッシュを用いており境界層内の速度勾配分解能が十分ではなく，迎角増大

に伴う剥離現象を正確に捉えていない可能性がある．境界層メッシュの改良が必要である． 

  

(a) ピッチ角５度. (b) ピッチ角１０度 

図１ 𝐶𝑙𝑝 vs �̂�. 

  

(a) ピッチ角５度. (b) ピッチ角１０度 

図２ 左エレボン近傍における主翼吹き下ろし流れの様子 
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２－２．アドバースヨーの動的空力微係数𝑪𝒏𝒑 

 ピッチ角 θ=5，10 degでの𝐶𝑛𝑝の解析結果を図３に，右ロール運動中の垂直尾翼の圧力分布を図

４に示す．𝐶𝑛𝑝は一般的に負（アドバースヨー）とされているが，図３のように CFD と EFD いず

れにおいても正となるケースが存在している．この要因としては，機体が右ロール運動すると垂

直尾翼の左右表面圧力に差が生ずる．これによって垂直尾翼に左横力がはたらき，これが全機右

ヨーイングモーメントを生んで，主翼によるアドバースヨー（負の𝐶𝑛𝑝）を打ち消しているものと

考えられる． 

  

(a) ピッチ角５度. (b) ピッチ角１０度 

図３ 𝐶𝑛𝑝 vs �̂�. 

    

左面 右面 左面 右面 

(a) ピッチ角５度. (b) ピッチ角１０度 

図４  垂直尾翼表面の圧力分布 

 

３．まとめ 

 第二世代オオワシのM2011NoseC 空力形状にロールレートを与えて CFD 解析を実施し，流れ場

および圧力分布の可視化を行った．その結果，これまでの動的空力微係数の値のみによる CFD と

EFD の比較よりも詳細な評価が可能となり，誤差要因の推定に繋がった．今後は，その誤差要因

を排除するために，境界層メッシュを現在のテトラメッシュからプリズムメッシュに改良し，境

界層剥離現象が動的空力微係数に与える影響について調査する必要がある．また，CFDEFD の結

果の一致度が迎角にどう依存するかを明らかにするために，一層の高迎角条件において CFD 解析

を実施する． 

 

参考文献 

[1] 三浦壮晃，「室蘭工大小型超音速飛行実験機の CFD 解析による動的空力評価」，室蘭工業大学

修士論文（2017年 1月）． 

[2] 白方洸次，「室蘭工大小型超音速飛行実験機のロール運動による動的空力特性」，室蘭工業大

学修士論文（2019年 1月）． 
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小型超音速飛行実験機の六自由度飛行シミュレーション環境の整備 

 

○小林 悠二 （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 

第二世代小型超音速飛行実験機（第二世代オオワシ）の M2011 空力形状について，風試によっ

て得られた静的空力係数，および理論解析より予測された動的空力微係数に基づいて三自由度お

よび六自由度の飛行解析が行われ，遷音速突破の可能性，離陸点までの帰還飛行の可能性，離陸

滑走距離，等の飛行特性が予備的に予測された[1]．また，高迎角条件においてエルロンの効きが

損なわれる「ロールリバーサル（Roll reversal）」の発生可能性が，風試による静的空力係数を用い

て予測されてきた[2]．  

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

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

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

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

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

力特性に掛かる微係数は，姿勢変化角速度を伴う動的風試[3]および動的 CFD 解析[4]によって近

年定量的に評価されている．そこで本研究では，上記二項目の可能性を明らかにするために，静

的風試による静的空力微係数と動的風試による動的空力微係数を利用して，姿勢変化を含む六自

由度の飛行解析を定量的に実施できるよう，シミュレーション環境を整備している． 

 

２．ロールリバーサル  

 有翼飛行体の各舵面は，それぞれが司る方向以外にも副次的にモーメントを発生させる[5, 6]．

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

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

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

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

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

parameter）によって評価される．これらの定義は以下の通りである： 

AADP = 𝐶𝑛𝛽
− 𝐶𝑙𝛽

(
𝐶𝑛𝛿𝑎

𝐶𝑙𝛿𝑎

) (1)    LCDP = 𝐶𝑛𝛽
− 𝐶𝑙𝛽

(
𝐶𝑛𝛿𝑎

+𝑘𝑒𝐶𝑛𝛿𝑒𝑙𝑒𝑣𝑜𝑛
+𝑘𝐶𝑛𝛿𝑟

𝐶𝑙𝛿𝑎
+𝑘𝑒𝐶𝑙𝛿𝑒𝑙𝑒𝑣𝑜𝑛

+𝑘𝐶𝑙𝛿𝑟

) (2) 

 

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

レボン，ラダー等の舵面の複合操舵によってロール制御する場合の指標である．ロールリバーサ

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

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

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

横滑り角が減るので，上反角効果による左ローリングモーメントは減じてロール反転は起こりに
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くい．しかし，風見安定性が負（𝐶𝑛𝛽
< 0）であれば横滑り角が増えるので上反角効果による左ロ

ーリングモーメントが増大する．エルロン右操舵によって左ヨーイングモーメントが生ずるアド

バースヨー（𝐶𝑛𝛿𝑎
< 0）の場合は，さらに横滑り角が増えるので，上反角効果による左ローリング

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

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

式（2）の通り，それらに起因するヨーイングモーメントおよびローリングモーメントも寄与する． 

ここで，式（1），（2）には横滑り角 β および舵角 δ による静的空力微係数のみが使われている

ことに注意すべきであり，実際の飛行における姿勢変化角速度による動的空力の効果を評価する

には六自由度飛行解析が必須である． 

 

３．飛行解析の手法 

３－１．運動方程式 

 地球中心を原点とする三次元慣性極座標系における機体重心の三自由度並進運動，機体固定座

標系における重心周りの三自由度の姿勢回転運動，および燃料消費による機体質量の変化を微分

方程式で記述する．これらの微分方程式を，飛行状態に応じて空気力，推力，および重力を推算

しながら数値的に時間積分する． 

３－２．プログラム言語 

 プログラム言語として MATLAB/Simulink を使用する．また，フリーソフト Flightgear の外界表

示機能を用いて，解析結果としての機体の位置および姿勢を外界シーナリーの中に機影として表

示する． 

３－３．解析の手順 

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

作しつつ飛行解析プログラムを実行する． このマンマシンインターフェースの概観を図１に示す． 

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

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

形データに飛行経路を表示する．定常水平飛行の解を表示した例を図２に示す． 

  

図１ マンマシンインターフェースの概観 図２ 定常水平飛行の記録 

 

４．試計算の結果 

 静的・動的風洞試験で実測された静的・動的空力特性データを六自由度飛行解析プログラムに

実装した．試計算として，定常水平飛行中のエルロン操舵によるロール運動の過渡応答を解いた．

その解の一例を図３に示す．時刻 12 sec においてエルロン舵角を 0 度から概ねステップ状に約 15

度に変化させたところ，ロール角速度が増し，短時間の後に一定の終端値に落ち着いている．こ
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の終端値は，エルロン操舵によるローリングモーメントとロールダンピング効果による逆方向の

ローリングモーメントが釣り合う事によって発生する．このとき主翼端が描く螺旋角 pb/2V は飛

行機のロール性能の指標として知られており[6]，これは無次元ロール角速度と同一である．これ

らは以下の式（3）（4）で記述される． 

主翼端が描く螺旋角（無次元ロール角速度）  �̂� =  
𝑝𝑏

2𝑉
 (3) 

ロール運動の終端状態（ローリングモーメントの釣り合い） 𝐶𝑙𝛿𝑎
∙ 𝛿a ≒  𝐶𝑙𝑝

∙ �̂� (4) 

ここで，p はロール角速度[rad/s]，b は翼幅[m]，V は対気速度[m/s]である．𝐶𝑙𝛿𝑎
はエルロン舵角 δa

によるローリングモーメント係数の変化を表す微係数であり，𝐶𝑙𝑝
はロール角速度によるローリン

グモーメントの変化を表す微係数である． 

 
 

(a) ロールレートの経時履歴 (b) エルロンによるローリングモーメントとロ

ールダンピングモーメントの経時履歴 

図３ エルロン操舵によるロール応答の例 

 

５．まとめ 

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

に検証することを目標として，六自由度飛行シミュレーション環境を整備している．風洞試験に

よる静的・動的空力特性データの実測値を実装し，定常水平飛行中のロール運動について試解析

を実施したところ，概ね良好な結果を得た．今後，高迎角条件で各種操舵によるロール運動の過

渡応答を詳細に調べ，ロールリバーサルの発生可能性および制御可能性を定量的に評価する． 
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[5] 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，2009． 

[6] Courtland D. Perkins and Robert E. Hage, Airplane Performance, Stability and Control, John Wiley & 

Sons, 1949. 
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小型超音速飛行実験機の車載走行試験による空力評価 

 

○久保田 穏 （航空宇宙総合工学コース 博士前期１年） 

春日 綜   （航空宇宙システム工学コース 学部 4年） 

溝端 一秀 （航空宇宙システム工学ユニット 准教授） 

 

１．はじめに 

第二世代小型超音速飛行実験機（M2011 形状）の研究開発において，風洞試験で取得した空力

データは風洞壁の影響や Re 数の違いなどにより，実飛行環境とは条件が異なる．先行研究[1]に

おいて，高速走行軌道装置に 1/3 スケール縮小機体を搭載し走行させることによって，実飛行環

境に近い状態での空力データの取得を試みた．しかし，諸般の事情により年に数 RUN しか試験が

実施できず，また水ブレーキによる六分力天秤へのダメージが懸念されることから全機空力計測

は困難であった．そこで本研究では，乗用車の屋根上に縮小機体を搭載して走行する簡易な「車

載走行試験」を提案し，種々の迎角に対しての全機空力データの取得を試みる． 

 

２．試験手法 

 図１の六分力天秤を図２のように縮小機体の胴体内部に搭載する．天秤後端は SUS製スティン

グで支持される．スティングは全長約 2 mの FRP 管によって図３の通り車上の櫓に任意のピッチ

角で取り付けられる．空気流に対する機体迎角は，ノーズ先端に搭載された五孔ピトー管により

計測される．走行中に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評価できる． 

 

図１ 六分力天秤 

 

図２ 六分力天秤搭載図 

 

図３ 走行試験機材の全景 

（2018年 11月，大樹町航空宇宙実験場において） 

 

３．試験結果 

 車載走行試験は 2018年 11 月 28 日～12月 2日に大樹町航空宇宙実験場で実施された．各 RUN

の走行距離は約 1 km，最大速度は約 110 km/hrである．取得した全機空力データと 2014年の ISAS

風試結果[2]の比較を図４に示す．脚無し形態での抗力係数 CD は風試結果と概ね良く一致してい

る．脚無し形態での揚力係数 CLおよびピッチングモーメント係数 Cmは，迎角 11度以上では良く

一致しているが，迎角の小さい範囲においては一致していない．車載走行試験においては車体を

避けるような吹き上げ流が車体前方に発生しており，ピッチ角の小さい場合には機体がこの吹き

上げ流の中に入っていて機首と主翼・尾翼近辺で一様流迎角が異なっている可能性がある．脚無
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し形態については，脚出し形態と比べて，CLは減少，CDは増加，Cmはプラス側へ平行移動する傾

向にある．  

 

  

図４ 迎角と各空力係数の関係 

 

４．まとめと今後の展望 

 第二世代小型超音速飛行実験機（M2011 形状）の全機空力特性を評価するために，簡便かつ反

復的な「車載走行試験」の手法を利用し，1/3スケール縮小機体に六分力天秤を内装して，走行試

験を実施した．その結果以下のことが分かった． 

(1) 離陸迎角 11 °における空力係数は風洞試験と一致した．今後さらに試験回数を重ねデータの信

頼性を高める必要がある． 

(2) 小迎角において CLおよび Cmが一致しないのは，空気流が車体を避けるために吹き上げられ，

機首と主翼・尾翼近傍で迎角が異なっている推察される．機体各所での迎角の計測と取得デー

タの補正が必要である． 

今後，地面効果による全機空力の評価を狙って，機体の設置方法を改良する．なお，紙面の都合

により割愛しているが，従前から実施されていた舵面空力計測[3]については，今回の大樹町での

走行試験によって概ね最終結論を得た[3]． 

 

５．参考文献 

[1] 田井翔一郎，「室蘭工大小型超音速飛行実験機の舵面空力の計測」，室蘭工業大学卒業論文（2017

年 1 月）． 

[2] 鈴木祥弘，「室蘭工大小型超音速飛行実験機（オオワシ）空力特性の解明」，室蘭工業大学修士

論文（2015年 1月）． 

[3] 春日綜，「室蘭工大小型超音速飛行実験機の車載走行試験による舵面空力評価」，室蘭工業大学

卒業論文（2018年 1月）． 



 

58 

 

小型超音速飛行実験機の車載走行試験および CFD 解析による舵面空力評価 

 

○溝端 一秀 （航空宇宙システム工学ユニット 准教授） 

久保田 穏 （航空宇宙総合工学コース 博士前期 1年） 

春日 綜   （航空宇宙システム工学コース 学部 4年） 

石黒 晃弘 （航空宇宙システム工学コース 学部 4年） 

 

１．はじめに 

第二世代超音速実験機（M2011 形状）の翼構造設計及び舵面制御アクチュエータ選定のために

舵面ヒンジモーメントの推定が必要とされ，そのために車載走行試験[1]の手法が提案された．車

載走行試験では，舵面にはたらくヒンジモーメントが直接的に計測されるが，振動などによる外

乱を免れることができないため，得られた空力データを慎重に評価する必要がある．そこで本研

究では，車載走行試験を実施すると共に同条件で CFD 解析を実施し，双方の結果を比較すること

によって M2011 空力形状における舵面ヒンジモーメントの特性を評価する． 

 

２．手法 

 車載走行試験の手法は従前と同等である[1,2]．CFD 解析の手法は以下の通りである． 

解析領域は直径 10 m の球状とし，その領域の中央に機体を配置する．メッシュの生成には 

Pointwiseを使用し，舵面空力を推算するために機体本体とは別個に舵面のみのメッシュを生成す

る．解析コードには ANSYS FLUENTを用いる．車載走行試験と同等の大気条件（大気圧，気温）

と速度条件で流れ場を解き，その結果から舵面ヒンジライン周りの空力モーメント H を算出し，

式(1)よってヒンジモーメント係数 Ch を算出する．なお，CFD 解析では車体の存在を考慮してい

ない． 

 

３．結果 

車載走行試験は 2018 年 11 月 28 日～12 月 2 日に大樹町航空宇宙実験場で実施された．その結

果と CFD 解析結果を，共に図１～４に示す． 

内翼フラップ，外翼フラッペロンについては，迎角 11 度において車載走行試験と CFD 結果は

良く一致している．しかし，迎角 0 °では舵角が大きくなるにつれて CFD では車載走行試験よ

り小さい値が得られている．その原因としては，車体前方では空気流が車体を避けるために吹き

上っており，迎角 0 度の場合には機体が吹き上げ流の中にあってその影響が大きいと考えられる．

迎角 11 度の場合は，機体が車体屋根より十分高い位置にあるため，その付近では空気流の吹き

上げが小さいと考えられる．これら吹き上げの影響は，車体を含めた CFD 解析によって検証す

る必要がある． 

ラダーについては，車載走行試験と CFD は良く一致している．舵面およびヒンジラインが鉛直

面内にあることから空気流の吹き上げの影響が小さいと考えられる．また，迎角 0 °よりも 

11 °においてヒンジモーメントが小さい原因としては，迎角が大きいと主翼や胴体の付近を通過

𝐶ℎ＝
𝐻

𝑞𝑆𝑒𝐶𝑒
         (1)   
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して動圧が低減した空気流が垂直尾翼に当たっている可能性や，迎角が大きい場合は空気流に対

してラダーの後退角が大きくなることの効果が考えられる． 

エレボンについては，ヒンジラインと空力中心が近接していることによってヒンジモーメント

係数の値が極めて小さく，計測誤差が相対的に大きくなることから，車載走行試験のデータの相

対的な散らばりが大きく，定量的な比較は難しい． 

  

図１ 外翼フラッペロン 図２ 内翼フラップ 

  

図３ ラダー 図４ エレボン 

 

４．まとめと今後の展望 

 本研究では第二世代小型超音速飛行実験機（オオワシ）の舵面ヒンジモーメントの特性を解明

するために車載走行試験と CFD 解析を実施し，結果を比較したところ，以下のことが分かった．  

(1)  車載走行試験と CFD 解析の結果は，エレボンを除き，迎角 11 °においては概ね良く一致し

たが，迎角 0 °では一致しなかった．車載走行試験では車体を避ける空気流の影響があるためと

考えられる．  

(2)  エレボンについては，ヒンジモーメント係数の値が極めて小さく，計測誤差が相対的に大き

くなることから，定量的な比較は難しい．  

これにより，亜音速条件での舵面ヒンジモーメント係数の評価は概ね最終結論を得たと言える．

今後は，以下の取り組みが期待される． 
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(1) 舵面およびその周囲の翼面の構造設計，および舵面制御アクチュエータの選定のためには，ヒ

ンジモーメント係数だけでなくヒンジモーメントの値が必要である．それには，飛行プロファイ

ルにおける舵角と動圧の履歴が必要であり，これらは操舵を含む六自由度飛行解析[3]によって明

らかにされるべきである． 

(2) 今回の CFD 解析手法を遷音速・超音速域に拡張し，舵面の空力弾性現象の評価に必要な空力

データを生成する． 

 

５．参考文献 

[1] 久保田穏，溝端一秀，「小型超音速飛行実験機の車載走行試験による舵面空力評価」，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 2017． 

[2] 春日綜，「室蘭工大小型超音速飛行実験機の車載走行試験による舵面空力評価」，室蘭工業大学

卒業論文（2018年 1月）． 

[3] 小林悠二，溝端一秀，「小型超音速飛行実験機の六自由度飛行シミュレーション環境の整備」，

室蘭工業大学航空宇宙機システム研究センター年次報告書 2018． 
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ドラッグシュート実証試験 

 

○勝又 暢久 （航空宇宙システム工学ユニット 助教） 

樋口  健 （航空宇宙システム工学ユニット 教授） 

中田 大将 （航空宇宙機システム研究センター 助教） 

中尾 拓治 （航空宇宙総合工学コース 博士前期 2年） 

戸松 太暉 （航空宇宙システム工学コース 学部 4年） 

宇宙機構造工学研究室 有志学生 

 

１．はじめに 

オオワシ 2 号機は超音速飛行を目標に設計されていることから，一般的な航空機に比べて高迎

角・高速度での離着陸が必要となる．そのため，着陸後の減速を車輪ブレーキのみで行った場合，

飛行試験を想定している飛行場の滑走路距離では十分に減速できないことが判明した．そこで，

スペースシャトルの着陸時にも用いられたドラッグシュートの併用を考案した．ドラッグシュー

トの抗力係数を仮定して計算した着陸ダイナミクスシミュレーションでは，ドラッグシュートと

車輪ブレーキを併用することによって滑走路内で停止できることが確認された． 

上記の基礎検討を踏まえ，コストと入手性が優れている自動車のドラッグレース用ドラッグシ

ュートをオオワシ 2 号機の着陸時に用いることが計画されている．このドラッグシュートは自動

車レース用に製作されていることから，航空機の着陸用に適用できるか不明であり，また詳細な

着陸ダイナミクスシミュレーションや着陸滑走距離を計算する上では，このドラッグシュートの

抗力係数や減速性能を明確にする必要がある． 

そこで，当センターが有する高速軌道を用いた車載用ドラッグシュート開傘実証試験を計画し，

通算 3 回の実証試験を行った．本稿では，この開傘実証試験の試験方法・結果について概要を報

告する． 

 

２．開傘実証の実験装置 

車載用ドラッグシュートは，路面に放出されてから傘本体が開傘するまで，予備パラシュート

が路面を引きずられながら使用される．しかし高速軌道で開傘する場合，高速起動のブレーキの

役割をする水路を保護する必要があることから，高速軌道内でドラッグシュートを引きずること

ができない．そのため，図１に示す 3号車編成で台車を設計し，実証実験を行った． 

1 号車は，ドラッグシュート収納機能や計測装置が設置されており，実証試験における試験用台

車として設計した．2号車は，開傘したドラッグシュートが推進台車（3号車）に干渉しないよう

にするためのスペーサーの役割を果たし，かつ開傘後に萎んだドラッグシュートをネットで捕獲

することで，高速軌道のブレーキ用水路に干渉することを防ぐ機能を持たせた．3号車は，台車全

体を加速させて走らせる推進機能を有する推進台車である． 

1 号車の約 1.6 m上方に設置したボックス内には，図２のようにドラッグシュート（傘本体）と

傘本体を引き出すための予備パラシュートを収納した．また，開傘過程の荷重履歴を計測するた

め，傘本体をロードセルと接続し，開傘過程や開傘時の衝撃荷重を計測した．ロードセルは，1号

車前方に設置した構造部材に固定することで，荷重計測に影響がないよう構造設計した． 
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図１ ドラッグシュート開傘試験用台車の概要 

 

 

図２ 1号車ボックス内のドラッグシュート収納状態 

 

次に，ドラッグシュート収納ボックスは，予備パラシュートのバネが縮められた状態で収納さ

れているので，ストッパーがなければ蓋が開いてしまうように設計した．そのため，図３①のよ

うに紐を通すことで蓋を固定し，蓋の展開を固定した．この紐は，図３②のように台車支柱を沿

わせて発射位置から約 50 m前方の地面に固定したアンカーボルトに固定した．そのため，台車が

約 100 m 移動することで紐に張力が発生し，蓋のストッパーから抜けることで開傘できるように

設計した． 
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①      ② 

  

③ 

 

図３ 開傘方法 

 

開傘時のドラッグシュートの放出挙動，また放出から開傘完了までの挙動を確認するため，図

４のように小型カメラを 1 号車に設置した．また展開時の衝撃荷重や定常走行時の抗力を計測す

るため，ドラッグシュートのケーブルはロードセルに接続した． 

 

図４ 計測機器の概要 

  

ロードセル

データロガー(NR600)と加速度センサ

GoProカメラ
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図５に，ドラッグシュート開傘実証試験の開傘シークエンスを示す．約 100 m 台車が走行する

と，①のように収納ボックスの紐が抜けて予備パラシュートがボックス外に飛び出し，②～⑤の

過程を経て傘本体が展開する．傘本体の開傘が完了すると，⑥の状態で台車が走行することにな

る．⑤の状態では傘本体展開直後の衝撃をロードセルで計測することができ，⑥の状態では定常

走行時のドラッグシュートの抗力を計測することができる． 

 

図５ 開傘試験の展開シークエンス 

 

３．開傘試験結果 

2017年 2月に行われた開傘試験で計測された台車速度と開傘時荷重の時刻歴を図６に，2018年

7月に行われた開傘時荷重の時刻歴を図７に示す． 

2017年度の開傘試験においては，傘本体開傘時の衝撃荷重は，約 2100 N と計測された．また開

傘後走行時（7.8～8.8秒間）の平均抗力は，1160 Nとなった．開傘後走行時（7.8～8.8秒間）の平

均速度から計算される CD 値は 0.57 となり，衝撃荷重と抗力の平均値から計算された衝撃荷重倍

数は，1.54となった．2018 年度の開傘試験は，衝撃荷重が約 2800 N，平均抗力が 1500 N と計測

された．台車の走行速度が異なるため 2017年度の結果と単純には比較できないが，衝撃荷重倍数

は 1.86となり，2017年度に類似した結果となった． 

これらの計測結果をフルサイズ機体（270 kg）着陸時に置き換えた場合，想定される衝撃荷重

は，4020 N（機軸方向の減速加速度：約 1.5 G）となり，フルサイズ機体（270 kg）着陸時に想定

される抗力は，2610 N（機軸方向の減速加速度：約 0.9 G）と計算された． 
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図６ 2017年 2月の開傘実証試験結果 

 

 

図７ 2018年 7月の開傘実証試験結果 
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３．まとめ 

高速軌道を用いた車載用ドラッグシュート開傘試験を実施し，各種諸元を計測した．速度 120 

km/h 時における開傘所用時間は約 0.9秒であり，開傘時の衝撃荷重値は 2100 N となった．また計

測結果から想定されるフルサイズ機体着陸時の衝撃荷重値は 4020 N（機軸方向加速度：1.5 G に相

当）と考えられる．開傘後の定常走行時における空気抵抗力は 1158 N と計測され，その結果から

想定されるフルサイズ機体着陸時の空気抵抗力は 2610 N（機軸方向加速度：0.9 Gに相当）と見積

もられる．今回使用した車載用ドラッグシュートの抗力係数（CD 値）は 0.57 と計算され，衝撃

荷重倍数は 1.54～1.86 となった．今回の試験の結果を踏まえ，この実証試験で用いた車載用ドラ

ッグシュートがオオワシ 2 号機の減速にも適用可能と判断した． 
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単結晶形状記憶合金の超弾性特性を利用したエンジンマウント振動減衰器の試作と振動試験 

 

○樋口  健 （航空宇宙システム工学ユニット 教授） 

勝又 暢久 （航空宇宙システム工学ユニット 助教） 

佐藤 伸平 （航空宇宙総合工学コース 博士前期 2 年） 

川村  萌 （航空宇宙システム工学コース 学部 4 年） 

 

１．はじめに 

 小型無人超音速実験機オオワシ 2 号機に搭載される新開発の GG-ATR エンジンに起因する振動

が機体構造や搭載機器へ及ぼす影響を軽減することを検討しておく必要がある．GG-ATR エンジ

ンマウント部は高温になることが予想され，耐熱性のない高分子材料やオイルダンパーは使用し

づらいと考えられる．高温部でも使用可能な全金属製の振動減衰器により機体に伝達される振動

絶縁装置を試作し振動試験により伝達特性の評価を試みた．ここでは，単結晶形状記憶合金

（SCSMA：Single-Crystal Shape Memory Alloy）の超弾性特性を利用した減衰器を用い，減衰性能

や振動応答を評価すること，およびオオワシ 2 号機に SCSMA 減衰器を搭載した際に予測される

振動応答及び固有振動数を検討し，実機の振動応答を予測することを目的としている． 

 

２．単結晶形状記憶合金（SCSMA） 

 SCSMA は Cu-Al-Ni 系単結晶形状記憶合金であり，相変態による「形状記憶効果」と応力誘起

による「超弾性」との 2 種類の力学的特性を持つ．減衰金属として利用するのは超弾性特性であ

るので，変態点温度を常温より低く設定してオーステナイト相で利用する．超弾性体が負荷によ

り応力誘起マルテンサイト変態し，変形の際に描くヒステリシスループの閉曲線で囲まれた面積

の分だけ 1 サイクル毎にエネルギーを散逸する． 

 SCSMA は，工学的によく使われている Ti-Ni 形状記憶合金に比べ，以下の特徴的な機械的特性

を持つ． 

①マルテンサイト変態開始応力が低い 

②負荷と除荷のヒステリシスループ応力幅が狭い 

③ひずみ回復率（超弾性）が高い（約 9 ％） 

つまり，小さい応力変化で大きなひずみ量の変化を得ることができ，小さい応力振幅でヒステリ

シスループを描くことができるため，防振材料として期待できる[1,2]． 

 

 

図１ 減衰器の構成 
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 この特性を利用した減衰器の構成を図１に示す．エンジンから推力と振動を伝えるエンジンサ

ポートピンはドーナツ型の減衰器の中心を通る．SCSMA 減衰器のいもねじを締めることで

SCSMA ピンに初期ひずみを与え，全てのクリアランス 0.5 mm に保つことにより初期ひずみがヒ

ステリシスループの真ん中になるように調整する． 

 オオワシ 2 号機エンジンマウント部では，エンジンから伸びるエンジンサポートピン（図２）

が減衰器中心の穴にささり，エンジンサポートピンが変位すると減衰器内部の SCSMA ピン軸方

向の繰り返しひずみが生じて減衰を得る．減衰器内には放射状に 12 本の SCSMA ピンが入ってお

り（図１），エンジンマウント部に 90 度位相ごとに取り付けることであらゆる振動方向に対して

減衰が可能である（図２）． 

 

 

図２ エンジンサポートピン 

 

３．加振振動数掃引試験 

３－１．試験方法と加振条件 

 振動試験機上に設置された試験供試体と加振治具を図３に示す．加振方向は垂直方向であり，

加振方向に対して減衰器内に SCSMA ピンを上下 1 本ずつ取りつけた状態で使用した．また加振

条件を表１に示す． 

 

 

図３ 振動試験機上に設置された試験供試体と加振治具 

 

表１ 加振条件 

 

 

加振質量[kg] 0.24 ，0.34， 0.44
加振レベル[G] 0.5， 1.0， 2.0， 4.0

周波数範囲[Hz] 100～1500
掃引方向 UP，DOWN
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３－２．試験結果 

 入力レベルを変化させた場合の応答曲線を図４に，加振質量を変化させた場合の応答曲線を図

５に示す．図４は加振質量 240 g，掃引速度 1 oct/min の場合の加速度応答倍率である．図５は加

速度振幅 0.5 G，掃引速度 1 oct/min の場合の加速度応答倍率である． 

 同じ加振質量で入力加速度レベルを変化させた場合，応答倍率に入力振幅依存性があることを

確認できた．また同じ入力加速度レベルにおいて加振質量を変化させた場合，加速度応答倍率は

固有振動数に依存することが確認できた． 

 

 

図４ 入力加速度変化に対する応答曲線 

 

 

図５ 加振質量変化に対する応答曲線 

 

４．オオワシ 2号機に搭載した際の減衰予測 

 振動試験結果を利用して，オオワシ 2 号機にこの SCSMA 減衰器を搭載した際に，振動試験に

おけるヒステリシスループに対する応力・ひずみ状態が実機エンジン搭載時においても再現する

と仮定して，実機で想定される伝達特性を検討した． 

 振動試験における加振質量 m を実機エンジン質量 M に，振動試験での減衰器剛性 k をオオワ

シ 2 号機で使用する減衰器剛性 K に変更する．振動試験での固有振動数を𝑓0，実機での共振振動

数を𝑓𝑛 とする場合，𝑓0，𝑓𝑛 はそれぞれ式(1)のように書ける． 

𝑓0 =
1

2𝜋
√

𝑘

𝑚
   ，𝑓𝑛 =

1

2𝜋
√

𝐾

𝑀
    （1） 

さらに m と M の比（質量比 A）と k と K の比（剛性比 B）を用いて𝑓𝑛を書き直すと式(2)となる． 
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𝐴 =
𝑀

𝑚
 ,    𝐵 =

𝐾

𝑘
 ,     𝑓𝑛 =

1

2𝜋

𝐾

𝑀
=

1

2𝜋
√

𝐵𝑘

𝐴𝑚
= √

𝐵

𝐴
× 𝑓0 （2） 

 加振質量 m は 240 g，340 g，440 g の 3 種類であり，エンジン質量 M を 40 kg と仮定して質量比

A を算出した．今回の振動試験時の減衰器の SCSMA ピン本数は上下 1 本ずつであり（図６左），

オオワシ 2 号機に搭載する場合の減衰器の SCSMA ピン本数は 12 本である（図６右）．これらの

換算パラメータを表２に示す． 

 

 

図６ 試験と実機での SCSMA ピン本数の違い 

 

 使用した振動試験データを表３に，振動試験結果を実機に換算した固有振動数を表４に示す． 

 

表２ 振動試験から実機への換算パラメーター 

 

 

表３ 換算に使用した振動試験データ 

 

 

表４ 実機エンジンを搭載した場合の減衰器固有振動数

 

 

 予想された固有振動数（𝑓𝑛=167.5~181.3 Hz，すなわち 10049~10875 rpm）を冷走試験結果[3]に重

ね書きしたものを図７に示す．紫色の曲線は応答倍率[dB]，紺色の縦線は危険回転数と定格回転

数，赤色の横線は応答倍率 0 dB（1 倍）をそれぞれ示している．応答倍率を表５に示す． 

 

 

加振質量m[kg] エンジン質量 M[kg] 質量比 A[-] 剛性比 B[-]

① 0.24 40 166.7 10.0

② 0.34 40 117.6 10.0

③ 0.44 40 90.9 10.0

固有振動数fn[Hz] 固有角振動数ω n[rad] 回転数[rpm]

① 181.3 1138.9 10875.7

② 168.5 1058.8 10110.9
③ 167.5 1052.4 10049.4

オオワシエンジンの場合の予想
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表５ 実機搭載状態でのエンジンマウント部応答倍率 

 

 

 

図７ 実機エンジンを搭載した場合の減衰性能予測 

 

 図７と表５より，冷走試験での一次危険回転数（250~266 Hz）とエンジンの固有振動数

（167.5~181.3 Hz）とは 50～70 Hz 外れていること，定格回転数では応答倍率が 1 以下になること，

危険回転数では応答倍率が 1 以上であることが予想される． 

 

５．まとめ 

 オオワシ 2 号機に本減衰器をそのまま実機に使用した場合の，固有振動数と減衰性能を加振振

動数掃引試験の結果を用いて予測した．エンジン定格回転数においては応答倍率が 1 倍以下であ

るが，危険回転数通過時の応答倍率は 1 倍を超えることが予想される．SCSMA ピンの本数を減ら

す，細くする，長くすることなどにより剛性を下げ，固有振動数を下げることにより危険回転数

での応答倍率を下げることは可能である． 
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60 回宇宙科学技術連合講演会，1H02，（2016）． 

[2] 吉野香南，「オオワシエンジンマウント部 SCSMA 保持器の振動減衰特性」，平成 29 年度卒業

研究論文，(2018.3)． 

[3] 橋本啓吾，「GG-ATR エンジンの軸系モデリングとその挙動に関する研究」，平成 29 年度卒業

研究論文，(2018.3)． 

応答倍率[dB] 応答倍率[倍]

固有振動数 18 7.94

1次危険回転数 13 4.47
2次危険回転数 11 3.55

定格回転数 -3相当 0.7相当

オオワシエンジンの場合の予想
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920 MHz 帯データ伝送用無線システムの評価 

 

北沢 祥一 （航空宇宙システム工学ユニット 教授） 

○渡辺 拓哉 （航空宇宙システム工学系コース 学部 4年） 

上羽 正純 （航空宇宙システム工学ユニット 教授） 

 

１．はじめに 

本研究は複数の無人航空機 (UAV: Unmanned Aerial Vehicle)の飛行制御において重要な位置や

姿勢等の情報を複数の UAV 間で通信を中継し，地上局へ伝送することを目的にしたマルチホッ

プ無線システムに関するものであり，920 MHz 帯特定小電力無線機を用い開発を行った．本報告

では開発した無線システムを用い取得した 920 MHz 帯の上空−地上間の電波伝搬特性および UAV

に搭載する端末を用い位置情報をマルチホップ伝送した実験結果を示す． 

本研究は，JKA 補助事業（オートレース補助事業）の「クラスタ無人航空機による長距離位置情

報伝送システムの研究」によるものである． 

 

２．提案システム概要 

位置情報データ伝送用マルチホップ無線システムの概要を図１に示す．UAV に搭載するシス

テムは自律飛行制御回路と慣性航法装置，小型マイコンボード，無線通信モジュールで構成され

ており，各 UAV が送信する情報は慣性航法装置が出力する GNSS(Global Navigation Satellite 

System)情報より緯度，経度，高度および時刻情報である．本システムでは通信の効率化のため

に最終的に 3 機分の情報を 1 パケットにまとめて地上局へ送信を行う．先頭の UAV(ST1:Station 

1)が時刻および位置情報を送信すると，後続の UAV(ST2)は受信した ST1 の位置および電波強度

である RSSI（Received Signal Strength Indication）データに自機の位置情報データを付加し，後続

の ST3 へ送信する．ST3 も同様の処理を行い，3 機の情報をまとめて地上局へと送信する．地上

局は受信した位置情報をもとに指向性アンテナを搭載した二軸ジンバルで ST3 を追尾する． 

本システムの目標性能は先頭の ST1 から地上局まで総距離 1.5 km で伝送遅延 1.5 秒以内であ

る． 

 

図１ クラスター無人航空機による長距離位置情報伝送システムイメージ 
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３．920 MHz帯無線システム 

３－１．UAV搭載システム 

UAV へ搭載するデータ伝送システムのブロック図を図２に示す．慣性航法装置には GNSS に

よる位置情報を加速度，角速度を用い補正し高頻度で出力を行う東京航空計器(株)の CSM-

MG200 を使用する．CPU ボードは Raspberry PI 3，無線モジュールには 920 MHz 帯の技術適合

基準を取得しているインタープラン(株)の IM920XT を用いる．この無線モジュールの諸元を表

1 に示す．無線モジュールの送信ペイロード長は最大 64 byte であるため，3 機分の情報を 1 パケ

ットで送信するために一機あたり位置情報は 18 byte にデータを削減し送信を行う． 

 

図２ UAV 搭載システム構成図 

表 1 無線通信モジュールの諸元 

 

 

３－２．電波伝搬特性の検討 

UAV 間の通信は見通し通信であるが，最後尾の ST3 と地上局の通信において大地反射波の影

響があるため，920 MHz 帯での上空−地上間での電波伝播特性に関する検討を行った．直接波と

大地反射波の干渉を考慮する 2 波モデルを用い電波伝搬特性のシミュレーションを行い，比較の

ため通信システムを搭載した UAV を白老滑空場にて飛行させ実際の電波伝搬特性の取得を行っ

た． 

2 波モデルの算出には電波伝搬特性の取得を行った冬季の地面環境を考慮し，さらにアンテナ

の放射特性は 3 次元電磁界解析によるアンテナ単体と UAV 搭載時それぞれの解析結果を用い

た．また，2 波モデルを用いたシミュレーションにおいて反射波の干渉による受信電力の低下が

予想されたため，反射波の抑圧のため八木・宇田アンテナを用いた場合の電波伝搬特性も同時に

取得を行った． 

 

図３ 2 波モデル 

対応規格
920 MHz 特定小電力無線局
（ARIB STD-T108準拠）

周波数
920.6~923.4 MHz

0.2 MHzステップ 15Ch

送信出力 -10 dBm, 0 dBm, 10 dBm

変調方式 FSK

伝送速度
高速モード: 50 kbps

長距離モード: 1.25 kbps

キャリアセンス
時間

高速時：初回5.2ms 

以降500μsec±3.5 %

長距離時: 5.2ms

ペイロード 64 byte

アンテナ利得 最大 1.9 dBi
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電波伝搬特性の取得は，UAV を滑走路横の着陸帯と称す緑地上空を一定の高度で地上局から

水平距離 50 m~500 m 間を手動操縦で飛行させ，地上局は UAV から送信された位置情報とその受

信電力強度を記録する．無線機の送信出力は 10 dBm に設定し，160 ms 間隔で位置情報の送信を

行う．UAV および地上局への無線機設置状況を図４に示す．UAV 搭載アンテナは UAV 機首下部

に垂直に取り付け，地上局はフレネルゾーンを考慮し高さ 6 m にホイップアンテナを設置，八木

宇田アンテナは仰角を 30 度程度にして高さ 1 m に設置した． 

 

 

（a）UAV 外観 

 

（b）地上局設置図 

図４ UAV および地上局への無線機設置状況 

 

図５に地上局で受信した UAV の位置情報をプロットした図を示す．飛行は往路と復路で高度

を変え，高度 140 m，100 m，50 m，30 m を目安に行った．図より，UAV が送信した位置情報を

地上局において正常に受信できていること，また目標とした高度でおおよそ水平飛行しているこ

とがわかる． 

 

 

図５ 地上局で受信した UAV の飛行経路 

 

2 波モデルによるシミュレーションと実際に取得した電波伝搬特性の比較を図６に示す．実線

が 2 波モデルのシミュレーション値，黒マーカーはホイップアンテナの受信電力．青マーカーは

八木・宇田アンテナの受信電力である．結果より 2 波モデルとホイップアンテナを用いて取得し

た受信電力がおおよそ一致していることがわかる．また，八木・宇田アンテナを使用した際は受

信電力の全体的な向上とともに 2 波モデルのような受信電力の変動が見られないことから，地面

反射波の抑圧が確認できる． 

送信アンテナ

GPSアンテナ
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図６ 2 波モデルと実際の受信電力の比較 

 

４．マルチホップシステムの性能評価 

マルチホップシステムの性能評価を行うにあたり，総距離 1.5 km で UAV を複数飛行させる場

所の確保は困難であるため，見通しの良い直線を確保できる海岸沿いの実験場所を選定し，地上

での通信実験を行った．ST 機器は図７に示すようにフレネルゾーンの確保のため伸縮ポールに

取り付け，高さ 4~5 m 程度で設置した．また，それぞれの ST を図８に示すように約 500 m 間隔

で配置し，総延長 1.5 km で通信実験を行った． 

実験結果は図９に示すように，最も遠い ST1 から最大で 1 秒以内にデータが到達しており，遅

延 1.5 秒以内と定めた目標性能を達成した．また，地上局で八木宇田アンテナを使用した際，受

信電力が 10 dB 程向上しており ST3 を追尾することでさらなる通信距離の延長を見込める． 

 

 

図７ 地上局および ST3 設置図 

 

図８ 各 UAV 配置図 

 

 

ST3

地上局

通信方向

約4m
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図９ 1.5 km 伝送時の遅延時間と受信電力 
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VHF 帯を用いたデータ伝送無線システムの開発 

 

○北沢 祥一 （航空宇宙システム工学ユニット 教授） 

矢田 光（航空宇宙システム工学系コース 学部 4年） 

上羽 正純 （航空宇宙システム工学ユニット 教授） 

 

１．はじめに 

昨年度，1 km程度での通信が可能で他の無線システムからの干渉の少ない 169 MHz帯を用いた

テレメトリ・コマンド無線システムの基礎検討について述べた．今回は，昨年の検討結果を踏ま

え 169 MHz帯無線モジュールを製作し，評価を行ったのでその結果について報告する．本報告は

総務省 SCOPEで研究を実施している「広大な農地の短時間観測を可能とする固定翼自律 UAVを用

いた映像伝送技術の研究開発」[1] によるものである． 

 

２．システム概要 

本研究開発では固定翼無人航空機 

(UAV: Unmanned Aerial Vehicle )に搭載した

カメラで農地の生育状況を短時間に観測

することを目標としている．映像は 5.7 

GHz帯を用いて最大10 Mbpsで地上に伝送

し，UAV の飛行状態は 169 MHz 帯で地上

に伝送すると共に，地上からのコマンドを

受信するように送受信を切り替える双方

向通信を行う．システムのイメージを図１

に，無線系のシステムのブロック図を図２

に示す．ここで地上局側の 5.7 GHzアンテ

ナは 2軸雲台に搭載しており，機上局から送信している位置情報を基に UAV を追尾する． 

本報告ではこの 169 MHz帯無線部分についての検討結果および，UAVに搭載する 169 MHzア

ンテナの評価結果について述べる． 

 

 

図２ 無線系のブロック図 

 

 

自律飛行
制御装置

慣性航法
装置

169 MHz帯
無線

システム
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5.7 GHz帯
無線

システム

5.7 GHz帯
アンテナ

169 MHz帯
アンテナ

位置情報等

RF

RF

遠隔監視
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システム

169 MHz帯
無線

システム
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アンテナ
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アンテナ
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図１ 追尾システムイメージ 

5.7 GHz 帯
映像伝送用回線

169MHz帯用
テレメトリー・コマンド回線

固定翼自律UAV

2軸雲台
追尾システム

5.7GHz帯
指向性アンテナ

169MHz帯
アンテナ
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電源供給端子

USB端子

RF端子

プログラム
書換端子

GPIO, UART端子

３．169 MHz帯無線機 

169 MHz帯の遠隔監視制御用無線通信装置は，昨年度選定した RFトランシーバ用 IC の Texas 

Instruments社の CC1120を用い，無線基板はサイズが 35 mm×55 mm，重量は 8.4 g，電源はモバ

イルバッテリー（重量 240 g）で供給し，アンテナを含め総重量は 300 g以下である．基板の概観

を図３，諸元を表１に示す．周波数は 169 MHz帯で，送信出力は上空使用の場合 10 dBmが上限

[2]のため，その最大値としている．変調方式は情報伝送用の 4値 GFSKと，試験用の無変調の

N0N としており，情報伝送時は半二重通信である． 

情報伝送時の機上局および地上局のパケット構成を図４に示す．今年度は 169 MHz 帯無線機に

長田電機株式会社の慣性航法装置 Tiny Feather NA-30 を接続することを想定して緯度，経度等の合

計 76 Byte を地上局に送る仕様とした．また地上局側からは，将来の機体制御等のコマンド用に 6 

Byte を確保しており，受信したコマンドは機上局から折り返すこととした． 

 

図３ 169 MHz帯無線機の概観 

表１ 無線機の諸元 

周波数 169 MHz帯 

送信出力 10 dBm Max. 

変調方式 4値 GFSK, N0N 

通信方式 半二重 

サイズ 35 mm×55 mm 
 

 

 

(a) ダウンリンク側            (b) アップリンク側 

図４ パケット構成 

 

表２ 各伝送速度での 99 ％占有帯域幅 

 

 

伝送速度 

kbps 

占有帯域幅 

kHz 

50 180 

100 202 

150 227 

200 235 
 

図５ 送信スペクトル波形 

 

製作した無線機は実験試験局の免許申請に向けて，占有帯域幅，帯域外，スプリアス領域の不

要輻射レベルを評価した．伝送速度を 50，100，150，200 kbpsとした場合の 99 ％占有帯域幅の
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結果を表２に，送信スペクトルの波形を図５に示す．実験試験局では 99 ％占有帯域幅が 300 kHz

以下であることから，今回の測定結果は基準値以下で問題ないことを確認した． 

 

４．アンテナの検討 

UAV 搭載用の 169 MHz帯アンテナについて本年度検討を行った．今回実験に使用する機体は，

京商の模型飛行機 カルマートα60であり，機体全長は 1600 mm，主翼の翼幅は 1800 mm，水平

尾翼の翼幅は670 mmである．この機体に169 MHz帯のアンテナを搭載する場合，1波長が1770 mm

となるためアンテナサイズが大きく，装着できる場所が限られる．今回，主翼に半波長ダイポー

ルアンテナを装着すると主翼の素材が影響するためか，アンテナが共振しなかった．そこで半波

長ダイポールアンテナを水平尾翼に図６に示すように折り曲げたベント型ダイポールアンテナに

して装着した．この状態で電波暗室にて放射特性を，機体を水平，横倒し，垂直の 3方向に向き

を変えて評価した．結果を図７に示す．この放射特性は各向きでの最大値を 0 dB とした相対値で

示している．放射特性は，主翼や機体の影響を受け，機体の前方，後方や上方，下方などで偏差

があるが，実際の飛行での地上局との角度を考えると，ヌル点や偏差は回線設計上の問題はない

と判断した． 

 

 

図６ アンテナの装着位置 

 

図７ 放射特性 
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無人航空機における複数ウェイポイント通過を考慮した高精度旋回制御系の研究 

 

上羽 正純（航空宇宙システム工学ユニット 教授） 

○前田 庸佑（航空宇宙総合工学コース 修士 2年） 

 

１．はじめに 

本学航空宇宙機システム研究センターでは大気中を高速・高高度で飛行するための基盤技術の

研究が行われており，そのテストベットとして小型無人超音速機の開発が進められている．無人

航空機を目視外飛行の場合には，あらかじめ設定した複数のウェイポイントからなる飛行経路を

忠実に飛行するための誘導制御技術が必要となる．そこで，ウェイポイント通過及び飛行経路を

高精度に飛行する飛行制御技術をシミュレーションにより検証し，電動模型飛行機を用いた飛行

実験により検証を行った．ウェイポイント通過判断では，従来の方法より汎用性が高い方法を採

用し，飛行制御技術では ADS(Air Data Sensor)で計測した横滑り角をゼロにする旋回飛行により

高精度化を図った．これら技術及び飛行実証試験結果を述べる． 

 

２．ウェイポイント通過と制御系の高精度化 

２－１．ウェイポイント通過 

飛行経路は一般的にウェイポイントを決定後，そのウェイポイントを直線及び曲線で結ぶこと

で生成される．その飛行経路を実現すためには新たなウェイポイントの通過判断方法が必要とな

る．ウェイポイント通過判断には，ウェイポイント中心の半径𝑟の円を用いる．従来の方法で

は，例えば図１に示すように滑走路に設定した座標系の𝑥軸方向距離のみで通過判断を行ってい

たため，𝑦軸方向距離は一定ではなく，さらに滑走路に平行な経路以外対応できないため，汎用

性が低い．図２に示すように円を用いた通過判断の場合，どの飛行経路に対しても対応でき，汎

用性が高い．桃色区間に進入するとウェイポイント通過と判断される． 

  

図１ 従来のウェイポイント通過判断方法 図２ 新たなウェイポイント通過判断方法 
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２－２．制御系の高精度化 

本報告では，旋回経路制御とターンコーディネーションにより，旋回経路を高精度に追従飛行

させる．従来の旋回制御では，事前に目標とする旋回半径と目標速度（20 m/s）からロール角を

算出し，そのロール角を一定に制御している．航空機は一般的に対気速度を速度制御で用いるた

め，対気速度と対地速度に差異が生じる場合（風環境下）には，対地速度変化により標経路と実

飛行経路にずれが生じる．本報告で提案する旋回経路制御では，対地速度と旋回半径からロール

角コマンドを算出し制御することで，風環境下においても目標とする旋回経路に沿った飛行を可

能とする． 

また，飛行経路誤差の要因として考えられる横滑り角増大による縦・横方向の連成運動を横滑

り角𝛽とその時間微分�̇�をラダー𝛿𝑟にフェードバックし，横滑り角を零に制御することで防止す

る．横滑り角がない状態で旋回（ターンコーディネーション）することで，スムーズな旋回を実

現できるため高精度な追従飛行を実現できる．さらに，風成分を考慮した横滑り角の計測のた

め，実験用電動模型飛行機に ADS(Air Data Sensor)を実装する．ADS は 5 孔ピトー管と差圧セ

ンサーから構成され，差圧センサー出力にはローパスフィルターを適用し高周波ノイズを逓減し

ている．図３にターンコーディネーションのブロック線図を示す．𝛿𝑟 𝛿𝑟𝑐⁄ はラダーへの伝達関

数，�̇� 𝛿𝑟⁄ はラダーから横滑り角の変化率への伝達関数を表す． 

 

図３ ターンコーディネーションのブロック線図 

 

３．飛行実証試験 

提案したウェイポイント通過判断方法の妥当性及び旋回経路制御とターンコーディネーション

を組み合わせた旋回制御系の性能確認を目的に飛行試験実施した．本飛行試験は，電動模型飛行

機を用いて，白老滑空場の全長 800 m，幅 30 m の滑走路にて実施した．  

３－１．実験機器構成 

 図４に実験機器の構成を示す．テレメトリは地上の PC で記録する． 

 

図４ 実験機器構成 
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３－２．実験用電動模型飛行機 

図５に使用する電動模型飛行機を示す．全長 1.3 m，横幅 1.6 m であり（表１），誘導制御系ハ

ードウェアを含めて総重量 3 kg である． 

 

 

表１ 実験用ラジコン機の諸元 

質量 3.03 kg 

翼幅 1.580 m 

翼面積 0.4266 m2 

重心位置 30～33 ％MAC 

静止推力 15 N (実験結果より推定) 

最低飛行速度 15 m/s (実験結果より推定) 
 

図５ 実験用電動模型飛行機 

 

３－３．目標性能及び目標経路 

 固定翼航空機を対象とした飛行実証の例が殆どないため，制御系設計のための目標性能やその

指針が不明確となっている．そのため，搭載センサー性能及び使用滑走幅より，ウェイポイント

通過に使用する円の半径𝑟を 15 m，目標旋回経路から 6 m 以内を飛行することを目標とする． 

 本試験では，図６に示すようにウェイポイント（WP）を配置する．WP①から WP②までが直

線飛行区間，WP②から WP③までが旋回飛行区間である．飛行条件及びウェイポイント配置を

表２に示す．妥当性や制御系性能は飛行軌跡及び飛行データより評価する． 

 

 

表２ 飛行条件及びウェイポイント配置 

目標高度 初期高度を維持 

目標速度 20 m/s 

ウェイポイント①（𝑥, 𝑦） (-150,0) 

ウェイポイント②（𝑥, 𝑦） (150,0) 

ウェイポイント③（𝑥, 𝑦） (150,-100) 

ウェイポイント通過判断

に使用する円の半径𝑟 
15 m 

 

図６ 目標飛行経路 

 

３－４．結果 

まず手動で離陸し各種センサー出力を確認した後，滑走中央付近で自動飛行を開始した．滑走

路中心線に平行な位置から直線飛行させ滑走路中心線に沿うように飛行制御させたのち，目標ウ

ェイポイントを通過，旋回飛行に移行させた．旋回飛行においては前述の制御系を使用するとと

もに，旋回終了点を規定するウェアポイントに到達を確認し，飛行制御を終了させた．飛行軌跡

を図７に示す．全制御時間は 35 s 程度で，旋回経路制御区間は 11 s 程度であった．高度は自動

飛行開始高度 112 m を保つように制御する．飛行軌跡は制御されている区間を抽出したものであ

り，白線部が直線飛行区間，赤線部が旋回飛行区間である．黒点線の円がウェイポイント通過判 
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図７ 飛行軌跡 

 

断円であり，この円の内側に進入した場合に次の飛行フェーズに移行する．飛行軌跡から円に進

入後，旋回飛行へ移行していることが確認できる．また，黄色で示した旋回経路は，赤線で示す

目標旋回経路からずれてしまったことが確認できる．最終的な誤差は 6 m 程度であるが，旋回飛

行区間中の最大誤差は 27 m となった．  

 

４ ．まとめ 

ウェイポイント通過判断と高精度化を目指す旋回制御系について模型飛行機を用いて飛行実証

実験を行った．この結果，安定した速度・姿勢角を維持しつつ旋回を達成，問題なく設定ウェイ

ポイントを通過できたものの，旋回飛行区間では目標経路とずれが生じた．今後，このずれの要

因を明確化し，対策を講じる予定である． 
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無人航空機におけるリアルタイム緊急時帰還経路生成アルゴリズムの提案と飛行実証 

 

上羽 正純（航空宇宙システム工学ユニット 教授） 

○植村 拓也（航空宇宙総合工学コース 博士前期 1年） 

小貫 徳貴（航空宇宙システム工学コース 学部 4年） 

 

１．はじめに 

近年，無人航空機(以下，UAV)を用いた多くのミッションに関する研究が盛んに行われている．

UAV は安全利用のため，飛行中にミッション機器もしくは機体に不測の事態が発生した場合は迅

速に帰還する必要がある． 

UAV における最短時間かつ最小運動の経路生成はこれまでいくつか報告されている．しかしな

がら，これら経路生成手法は繰り返し計算のため計算量が多く，機上でのリアルタイム導出は困

難である．これを解決するため本研究では帰還経路を直線と円弧のみで生成することにより計算

を簡易化し，機上でのリアルタイム導出可能なアルゴリズムを考案，飛行実証によりその有用性

を確認した結果を報告する． 

 

２．帰還経路の設定 

 設定した帰還経路を図１に，図１において構成される Flight phaseの内容を表１に示す． 

本研究おいて帰還経路は直線と円弧のみで構成する．この場合，飛行運動として直線は水平飛

行，円弧は水平旋回にて実現する．滑走路中心線上の指定点に向けて帰還することを想定する． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図１ 設定した帰還経路 

 

 

表１ Flight phase の内容 

Flight 

phase 
説明 

401 水平飛行（速度，高度注 1一定） 

402 
水平旋回（速度，高度注 1， 

ロール角 30 °一定） 

403 水平飛行（速度，高度注 1一定） 

404 
水平旋回（速度，高度注 1， 

ロール角 30 °一定） 

405 水平飛行（速度，高度注 1一定） 

 

 注 1） 

  速度制御目標値は 20 m/s一定， 

  高度制御目標値は 60 m一定． 



 

86 

 

３．帰還経路生成アルゴリズム 

 図１に示した経路で帰還するためには，適切な Flight phaseの切替を実施しなけなければならな

い．ここでは，その切替に必要な計算の一部を紹介する． 

 

３－１．Flight phase 402における旋回角度𝜽𝟏の導出 

 旋回中心 E(u, v)は 402開始時点における位置 A(s, t)と方位角𝜙により次式となる．𝑅は旋回半径

である． 

 𝑢 = (𝑠 + 𝑅cos𝜙) (1) 

 𝑣 = (𝑡 − 𝑅sin𝜙) (2) 

円𝐶402と円𝐶404との共通接線の方程式を考えることにより，位置 B(p, q), D(P, Q)を得る． 

 𝑝 =
−(𝑅 − 𝑣)𝑅√𝑢2 + (𝑅 − 𝑣)2

𝑢2 + (𝑅 − 𝑣)2
+ 𝑢 (3) 

 
𝑞 =

(−𝑢)𝑅√𝑢2 + (𝑅 − 𝑣)2

𝑢2 + (𝑅 − 𝑣)2
+ 𝑣 (4) 

 
𝑃 =

(𝑣 − 𝑅)𝑅√𝑢2 + (𝑣 − 𝑅)2

𝑢2 + (𝑣 − 𝑅)2
 (5) 

 
𝑄 =

−𝑢𝑅√𝑢2 + (𝑣 − 𝑅)2

𝑢2 + (𝑣 − 𝑅)2
+ 𝑅 (6) 

余弦定理により，𝜃1は次式で決定される． 

 𝜃1 = cos−1 {
2𝑅2 − (𝑝 − 𝑢)2 − (𝑣 − 𝑞)2

2𝑅2
} (7) 

 

３－２．直線𝒍𝟒𝟎𝟒の式の導出 

直線𝑙404は式(5)及び(6)より，次式となる． 

 𝑙404:  𝑦 =
𝑄 − 𝑅

𝑃
𝑥 + 𝑅 (8) 

 

３－３．飛行実証に使用した Flight phase切替の概要 

飛行実証に使用した Flight phase の切替を図２に示す． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図２ Flight phaseの切替 
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 自動飛行が開始すると，Flight phase 401が実行される．401は水平飛行である．速度制御により

対気速度𝑉は 20 m/s一定に，高度ℎは 60 m一定となるように制御がはたらく．これら速度並びに

高度の制御は自動飛行終了まで継続される． 

 𝑉が 18 m/sを超えると，Flight phase 402のロール角 30 °一定水平旋回へ移行する．このとき，

402 に移行した時刻における位置及び方位角𝜙を取得することにより，旋回角度𝜃1が計算される．

現在方位𝜓が(𝜙 + 𝜃1) ± 10 °の範囲に収まると，Flight phaseは 403へ移行する． 

 403は再び水平飛行である．直線𝑙404を通過すると，Flight phase は 404へ移行する． 

 404はロール角 30 °一定水平旋回である．機体位置の x成分である Xが滑走路座標 y軸を超

える，即ち𝑋 > 0 を満たすと Flight phase は 405へ移行する． 

 405への移行確認後，自動飛行は終了し，手動操縦に切り替える． 

 

４．飛行実証 

本帰還経路生成アルゴリズムの技術的確立のため，電動模型飛行機（京商カルマートα40）を実

機として飛行実証を行った．Flight phase 405に移行したときの y方向偏差を評価することにより．

本帰還アルゴリズムの有用性を確認する． 

 

４－１．飛行実証の結果 

 飛行実証により得られた飛行軌跡を図３，ロール角・速度・方位角・気圧高度の時間履歴を図

４に示す．図３より，Flight phase 405 に移行したときの滑走路中心線からの y方向偏差はおよそ

18 mであった． 

 

４－２．考察 

 本アルゴリズムにおけるロール角制御の目標値は設定した経路に相当する理論的な値を入力し

ているに過ぎない．例として旋回半径を 70 m ，速度制御目標値を 20 m/s と設定した場合は旋回

半径の公式から得られるロール角 30 °を目標値として入力している．したがって，ロール角応

答の動特性が経路の偏差にそのまま影響している．これを解決するためには，設定した経路に追

従する制御系を取り入れる必要がある． 

 

５．まとめ 

 機上でのリアルタイム導出が可能な緊急時帰還アルゴリズムを考案し，飛行実証によりその有

用性を確認したところ，目標とする滑走路中心線上指定点からの位置偏差が発生することを確認

した．今後は，この位置偏差が 3 m以内（暫定目標）となるように設定した経路を追従する制御

を取り入れる必要がある．また，自動飛行開始時の方位角によっては左旋回の方が帰還に必要な

時間が短くて済む．これら課題を解決し，より実用性の高い帰還アルゴリズムの確立を目指す． 

 

６．参考文献 

1) 弥生陸斗，上羽正純， 

風向きを考慮した無人航空機のための最適帰還経路の生成及び誘導技術の研究， 

室蘭工業大学工学部卒業論文，2018． 
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ロール角 

目標値 

 

図３ 飛行軌跡 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図４ ロール角・速度・方位角・気圧高度の時間履歴 

対気速度 絶対速度 

対気速度目標値 

402 403 

404 

405 
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高グライドスロープ角・高帯域フレア制御による短距離着陸制御の検討及び飛行実証 

 

上羽 正純（航空宇宙システム工学ユニット 教授） 

○植村 拓也（航空宇宙総合工学コース 博士前期 1年） 

 

１．はじめに 

室蘭工業大学航空宇宙機システム研究センターでは，大気中を高速・高高度で飛行するための

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

れている．その基盤技術の一つとして，離陸から着陸までの完全自律飛行に関する誘導制御技術

の研究が進められており，その前段階として電動模型飛行機を用いた技術実証が進んでいる．本

超音速実験機は，着陸に必要な距離が大きくなると予想されるため，その距離を低減することが

重要である． 

本着陸距離低減のため，通常のグライドスロープ角 2.5~3 °より大きなグライドスロープ角に

て着陸することを検討する．しかしながら，この大きなグライドスロープ角での着陸ではフレア

制御開始時の降下率は上昇し，接地時降下率も上昇することとなる．このためフレア制御の制御

帯域を高くし，応答性の高い機首引き上げを実行することにより従来の接地時降下率である 1 

m/s 以下を維持する． 

本手法を用いて，電動模型飛行機を対象にグライドスロープ角 25 °でシミュレーションを行

った結果，高度 30 m 地点から接地までの距離は 101 m 程度短縮可能であることを確認した．さ

らに，本条件にて電動模型飛行機による飛行実証を行い，本手法の問題及び妥当性を確認した結

果を報告する． 

 

２．着陸距離低減化手法 

一般に，着陸では縦方向の制御として図１に示す経路が設定され，経路に応じてグライドスロ

ープ制御とフレア制御が実行される．フレア制御時の経路を指数関数近似した場合，高度 30 m

から接地までの水平距離𝐿𝑔 + 𝐿𝑓は次の(2.1)式で定義される．この𝐿𝑔 + 𝐿𝑓が本検討における着陸

距離である． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図１ 着陸経路 

𝐿𝑔 + 𝐿𝑓 =
(𝑘 − 1)𝜏𝑉0 sin 𝜃𝐺 + 30

tan 𝜃𝐺
 

(2.1) (∵ 𝑘 = ln
𝜏𝑉0sin𝜃𝐺

ℎ𝑇𝐷
> 1) 

このとき𝜏 > 0，0° < 𝜃𝐺 <

90°． 

𝜕(𝐿𝑔 + 𝐿𝑓)

𝜕𝜏
= (𝑘 − 1)𝑉0 cos 𝜃𝐺 > 0 

𝜕(𝐿𝑔 + 𝐿𝑓)

𝜕𝜃𝐺
= −

(𝑘 − 1)𝜏𝑉0 sin 𝜃𝐺 + 30

sin 2𝜃𝐺
< 0 

 (2.2) 
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(2.1)式は，着陸制御開始時の速度𝑉0及び接地時の高度ℎ𝑇𝐷を一定とすれば，フレア時定数𝜏とグ

ライドスロープ角𝜃𝐺の関数となる．本式を𝜏と𝜃𝐺で偏微分すると，(2.2)式のようになる．(2.2)式

において， 𝜃𝐺 の増大および𝜏の減少に対して 𝐿𝑔 + 𝐿𝑓 は小さくなることがわかる． 

 

３．フレア制御の高帯域化による降下率低減化手法 

前述のように，𝜃𝐺を大きくすることにより，着陸距離を短くすることが可能であるが，一方，

フレア制御開始時の高度ℎ0における降下率は大きくなる．これを解決するには，着陸進入速度を

小さくすること，あるいはフレア制御にて応答性の高い機首引き上げによる上向きの加速度を発

生し，下向きの速度を相殺する方法が考えられる．着陸速度を一定とした場合は必然的に後者の

手法となる．上向きの加速度を可能な限り大きくすることにより，少なくとも従来と同程度の接

地時降下率での自動着陸を実現させる． 

 応答性の高い機首引き上げを実行するためには，フレア制御の制御帯域を高くすることが必要

である． 

図２に等価変換後のフレア制御系を示す． 

 

 

図２ 等価変換後のフレア制御系 

 

(3.1)式は図２より得られるフレア制御系の一巡伝達関数𝑊(𝑠)，(3.2)式はその一巡伝達関数のゲ

イン|𝑊(𝑠)|である．𝜏の減少によって|𝑊(𝑠)|は大きくなり，ゲイン交差周波数𝜔𝑔𝑐は大きくなるこ

とがわかる．結果として，フレア制御の帯域を高くし，応答性の高い機首引き上げを可能にす

る． 

 

４．シミュレーション 

４－１．シミュレーション用制御設計 

電動模型飛行機（京商カルマートα40）を対象に制御系設計及びシミュレーションを行う．グ

ライドスロープ制御開始時の高度は 40 m とする．𝑉0 = 20 m/s, 𝜃𝐺 = 25°, ℎ𝑇𝐷 = 0.1 m と設定し

た着陸経路に対して，フレア制御について𝜏を 2.0 s, 1.5 s, 1.4 s, 1.3 s と小さくしていき，制御帯域

（ゲイン交差周波数𝜔𝑔𝑐）を高くし，同程度の安定余裕を確保する．具体的には，表１に示す

Case2 のときの安定余裕をノミナル値とし，このノミナル値からゲイン余裕は 3 dB，位相余裕は

5 °の偏差内に収まるように PID パラメータで調整する． 

表１はシミュレーションに使用した𝜃𝐺と𝜏に対応する制御器と安定余裕及びゲイン交差周波数

をまとめたものである．𝜏 = 2.5 s に対応する項目は既存の着陸シミュレーションで使用された

値であり，ゲイン余裕は 14 dB 程高く，位相余裕はほぼ同じである． 

 

 

𝑊(𝑠) =
1

𝜏𝑠

𝐶𝑓(𝑠)𝐺𝑓(𝑠)

1 + 𝐶𝑓(𝑠)𝐺𝑓(𝑠)
 (3.1) 

|𝑊(𝑠)| =
1

𝜏
|
1

𝑠

𝐶𝑓(𝑠)𝐺𝑓(𝑠)

1 + 𝐶𝑓(𝑠)𝐺𝑓(𝑠)
|

∝
1

𝜏
 

(3.2) 
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フレア制御開始高度 

ℎ0 = 8.68 m 

高度コマンド 
高度 

0 s でグライドスロープ制御開始． 

14.1 s で接地． 

接地時降下率は 0.490 m/s 

降下率コマンド 

降下率 

7.17 s で接地． 

接地時降下率は 0.618 m/s 

降下率コマンド 

降下率 

Case5 接地 Case1 接地 

本研究の着陸経路 

(Case5) 

既存の着陸経路 

(Case1) 

表１ 使用した𝜃𝐺と𝜏に対応するフレア制御器・ゲイン余裕 Gm・位相余裕 Pm・ゲイン交差周

波数𝜔𝑔𝑐 

Case 𝜃𝐺[°] 𝜏 [s] フレア制御器𝐶𝑓(𝑠) Gm[dB] Pm[deg.] 𝜔𝑔𝑐[Hz] 

1(既存) 10 2.5 (𝜋 180⁄ ){1 + (2 𝑠⁄ ) + 0.4s} 39.7 68.5 0.0507 

2 25 2.0 (3.4𝜋 180⁄ ){1 + (1 𝑠⁄ ) + 0.75s} 25.8 75.6 0.0648 

3 25 1.5 (3𝜋 180⁄ ){1 + (1 𝑠⁄ ) + 0.65s} 25.4 72.5 0.0803 

4 25 1.4 (3𝜋 180⁄ ){1 + (1 𝑠⁄ ) + 0.65s} 24.8 72.1 0.0848 

5 25 1.3 (3𝜋 180⁄ ){1 + (2 𝑠⁄ ) + 0.65s} 24.3 74.1 0.109 

 

４－２．シミュレーション結果 

比較基準となる既存の着陸シミュレーション結果として表１の Case1 における高度及び降下率

の時間履歴を図３に，本研究の着陸シミュレーション結果の一例として表１の Case5 における高

度及び降下率の時間履歴を図４に示す． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

  図３ 既存のシミュレーション結果      図４ 本研究のシミュレーション結果 

 

 

 

 

 

 

 

 

図５ シミュレーションによる着陸経路の比較 

0 s でグライドスロープ制御開始． 

フレア制御開始高度ℎ0 = 11.0 m 

高度コマンド 
高度 
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高グライドスロープ角による降下と高帯域のフレア制御により，従来と同程度の接地時降下率

を維持しつつ，グライドスロープ制御開始から接地までの水平距離は減少するという結果がシミ

ュレーションから得られた．接地時降下率については表 1 の全ての Case において 1.0 m/s を上回

ることがなかった．そのため，本シミュレーション条件に対して𝜏は 1.3 s まで小さくしてフレア

制御の制御帯域を高くできることが分かっている． 

 着陸距離の短縮について，既存（表 1 の Case1 のとき）の高度 30 m 地点から接地までの水平

距離は 233 m である一方，本研究（表 1 の Case5 のとき）では 132 m であった．およそ 101 m 程

度の短縮がなされていることを確認した．図５は，グライドスロープ制御開始地点を同じにした

ときの既存の着陸経路と本研究で得られた着陸経路を比較したものである． 

 

５．実証実験 

 本研究の技術的確立を目的とし，電動模型飛行機（京商カルマートα40）を実機として実証実

験を実施した．最初から実滑走路に向けて短距離着陸を実施した場合，本研究手法の観点から，

機体の滑走路面への衝突が懸念される．そのため，前段階として高度 20 m の仮想地上を設け，

その仮想地上に向けて着陸を行う．仮想地上到達時点の降下率並びに高度 50 m 地点から仮想地

上到達地点までの水平距離を評価する． 

 

５－１．実験条件 

 𝑉0 = 20 m/s とし, 𝜃𝐺を従来の 7 °から

25 °に大きくして実験を実施した．採用した

制御器を表２に示す．グライドスロープ制御

則は PD 要素を，フレア制御則は PID 要素よ

り構成した．それぞれの PID パラメータはこ

れまでの対象電動模型飛行機の着陸制御で使

用した値を用いた． 

 

５－２．実験結果 

 本実験で得られた飛行軌跡及び高度・降下

率の時間履歴をそれぞれ図６及び図７に示

す．まず，表２の制御器を使用した場合，グ

ライドスロープ制御区間では高度コマンドに対して 2 s 程度の応答遅れかつ，高度差10~20 m 程

度が発生している． 

 次に，フレア制御区間では機首引き上げにより 24.4 s 辺りで降下率は 0.25 m/s まで減少した

が，その後上昇し，仮想地上 20 m に達したときには 2.73 m/s であった． 

 着陸距離について，高度 50 m 地点から仮想地上到達地点までの水平距離は 115 m 程度であっ

た． 

 

５－３．実験結果のまとめ 

 本実験条件を実滑走路に向けた着陸にそのまま適用した場合，接地時降下率が 2.7 m/s 程度で

はハードランディングとなる．したがって，これを防ぐため，フレア制御区間において，コマン

表２ 実験で使用した制御器 

 Glide slope Flare 

𝐶(𝑠) = 𝐾(1 + 𝜏𝑖 𝑠⁄ + 𝜏𝑑𝑠) 

比例ゲイン𝐾 1 1 

積分時間𝜏𝑖 0 2 

微分時間𝜏𝑑 0.3 0.4 

フレア時定数𝜏 - 2.5 s 

位相余裕 Gm 106° 68.5° 

ゲイン余裕 Pm 30.2 dB 39.7 dB 

ゲイン交差 

周波数𝜔𝑔𝑐 
0.0527 Hz 0.0507 Hz 
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高度コマンド 

高度 

Glide slope Flare 

仮想地上（高度 20 m） 

ドに対する降下率応答のオーバーシュートが発生しないようフレア制御器の PID パラメータの再

調整を行う必要がある． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図６ 本実証実験で得られた飛行軌跡 

 

   

 

 

 

 

 

 

 

図７ 高度・降下率の時間履歴 

 

６．まとめ 

 着陸時，大きな𝜃𝐺による降下に加え，フレア制御時の制御帯域を高くする手法は，接地時降下

率を維持しながら着陸距離の短縮に有効であることをシミュレーションで確認した．今後は実証

実験において，フレア制御器の再調整を行ったのち，実滑走路に向けた短距離着陸制御実証実験

を実行する予定である． 
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UAVからの伝送位置情報を用いた追尾アンテナ制御性能の評価 

 

〇上羽 正純（航空宇宙システム工学ユニット 教授） 

○遠藤 将人（航空宇宙システム工学コース 学部 4年） 

 

１．はじめに 

一般に無人航空機（UAV：Unmanned Air Vehicle）は，高速で長距離を飛行する．この場合，

UAV の位置を確実に把握することが必須である．このため，UAVから送信される位置情報を含

む電波の送信電力を可能な限り微弱にならないようにする，あるいは微弱であっても受信をでき

るようにすることが必要である．前者の手段として，無線通信装置の送信電力を増加させる，あ

るいは複数の UAV でマルチホップさせる．後者の手段としては，利得の高いアンテナを用いて

UAV を追尾することが考えられる． 

本研究では，上記手法のうち，送信電力を増加させる手法を除いた 2つの手段を統合し，図１

に示すクラスタ UAVによる長距離位置情報伝送システムを提案し，構成技術のうち高速飛行す

る UAVを地上局の追尾アンテナでの高精度に追尾制御技術について，実証実験により制御性能

を評価した結果を報告する． 

 

 

図１ クラスタ無人航空機による長距離位置情報伝送システムイメージ 

 

２．システムの概要 

図１に示すシステムでは，各 UAVは，位置情報取得送信無線装置を搭載している．位置情報取

得送信無線装置は，慣性航法装置，データ送信可変デバイス，無線通信モジュールより構成され

る．特に無線通信モジュールは，低出力の 920 MHz帯の市販無線通信モジュール（インタープラ

ン社製 IM920）を使用した．位置情報はチェーン状に配置した複数 UAV をマルチホップさせる
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本マルチホップ伝送によりすべての UAVの位置情報を地上局まで伝達する過程では， 

1) UAV #3においては，UAV #1，#2の位置情報がすべてそろった時点で送信されること 

2) 920 MHz帯の無線通信モジュールは，時間 10 %のみの送信しか許されていないこと 

により，地上局の追尾アンテナに最も近い UAV #3であっても追尾対象に時間遅れが発生し，こ

れが追尾アンテナによる飛翔体の指向方向精度を劣化させてしまう． 

 

３．提案追尾アンテナ制御系 

 前述の問題点である遅延時間を解決するために，図２に示す地上局追尾アンテナ制御系が提案

されている． 

 

 

図２ 追尾アンテナ制御系 図３ 追従制御系ブロック図 

 

この提案追尾アンテナ制御系は，UAVからテレメトリデータとして送信されている位置や速度，

姿勢角，飛行モードのうち，位置情報を用いる．同時に追尾アンテナで角速度情報を用いる．こ

れらのデータを用いて，時間遅れを考慮した角度コマンドを算出し，追尾アンテナ制御系に用い

る．すなわち，予測した目標角度 𝜃𝑡𝑎𝑟𝑔𝑒𝑡，目標角度 𝜃𝑑，角速度 ∆𝜃�̇�，遅延時間 𝛥𝑡 において，

予測した目標角度 𝜃𝑡𝑎𝑟𝑔𝑒𝑡を(1)式で発生させている．本(1)式を図３に示す𝜃𝑡𝑎𝑟𝑔𝑒𝑡に使用する． 

 

𝜃𝑡𝑎𝑟𝑔𝑒𝑡 = 𝜃𝑑 + ∆�̇�𝑑Δ𝑡 (1) 

 

４．実証実験 

４－１．追尾アンテナ単体性能確認実験 

追尾アンテナ制御システム（雲台）単体の追尾制御性能を評価する．この実験においては，電

動模型飛行機（図４）に搭載する位置情報取得送信無線装置の無線通信モジュールを時間遅れの

生じない 2.4 GHz 帯の無線装置モジュール（TWE-Strong）に置き換えた．さらに，ハイブリッド

慣性航法装置（Tiny Feather）で計測される位置情報のうち，高度は精度が悪いため，気圧高度セ

ンサ（MS5607）を用いて計測した高度と置き換えて，無線通信モジュールより送信することとし

た．この置き換えは，PSoC を用いて行っている．本構成にて追尾制御を実施し，機体を追尾させ

ることにより追従制御性能を確認する．機体の搭載機器や実験構成の概略図を図５に示す． 
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図４ 電動模型飛行機 図５ 実験構成概略図 

 

４－２．時間遅れがある場合の追尾性能評価実験（総合実証実験） 

マルチホップにより時間遅れが生じた場合の追尾制御性能を，雲台を制御するソフトウェアに

て(1)式で示されるコマンドを実装し評価する．本実験では，図６に示すハイブリッド慣性航法装

置（CSM-MG200）及びデータ送信可変デバイス，920 MHz帯無線通信モジュール（IM920）から

なる位置情報取得送信無線装置（ST #3）を搭載した電動模型飛行機を飛行させる．機体の搭載機

器や実験構成の概略図を図７に示す．なお，ST #1，#2は地上の固定点に設置した． 

 

 
 

図６ 機体搭載機器 図７ 実験構成概略図 

 

５．実験結果 

５－１．追尾アンテナ単体性能確認実験 

4－1．の構成にて，白老滑空場で行った実験の飛行軌跡を図８，追尾アンテナ制御システムを

構成する雲台の設置状況を図９に示す．図８に示す赤線が電動模型飛行機の飛行軌跡である．追

尾制御時の方位角，仰角履歴及び角度誤差を図１０に示す．方位角・仰角ともにコマンドに追従

し，指向方向誤差としては方位角で最大約 5 °，仰角で最大約 6 °であった．機体が飛行中の角

速度が大きくなるにつれて，指向方向誤差が大きいこと．さらに，データが欠落し，雲台が急回

転することがあり，この場合指向方向誤差がさらに大きくなることを確認した． 
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図８ 電動模型飛行機飛行軌跡 図９ 雲台設置状況 

  

  

(A) 方位角追尾結果 (B) 方位角誤差 

  

(C) 仰角追尾結果 (D) 仰角誤差 

図１０ 追尾性能確認実験結果 

 

５－２．時間遅れがある場合の追尾性能評価実験（総合実証実験） 

 4－2．の構成にて，白老滑空場での ST #1，ST #3，AP 等の配置を図１１，飛行実験による UAV 

#3 の飛行軌跡を図１２に示す．実験においては，ST #2 の不具合が発生したため，これを使用せ

ず，ST #1→ST #3（UAV #3）→雲台（AP）へと位置がマルチホップで伝送される系を構築した． 

 追尾制御時の方位角，仰角履歴及び角度誤差を図１３に示す．方位角・仰角ともにコマンドに

追従しているが，指向方向誤差は方位角で最大 30 °，仰角で最大 8 °となった．指向方向誤差

が大きくなった要因の一つは，データの欠落が多く発生したためである．これは，電動模型飛行

機が旋回した際の主翼などによる電波のブロッキングなどが原因と考えられる． 
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図１１ 実験配置 図１２ 電動模型飛行機飛行軌跡 

  

  

(A) 方位角追尾結果 (B) 方位角誤差 

  

(C) 仰角追尾結果 (D) 仰角誤差 

図１３ 総合実証実験結果 

 

６．まとめ 

 実証実験において，受信データに基づいて雲台が追尾可能であることを確認した．ただし，デ

ータ欠落時には指向方向誤差の大幅な劣化が発生した．今後は，データ欠落の原因を解明し，対

策を講じる． 
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1.オオワシ II 飛行にむけて並びに関連技術の研究開発（推進系） 

(1) 将来輸送系リファレンスシステムの推進系に関する基礎検討 

 ························· 笹木 康平，飯島 明日香，中田 大将，湊 亮二郎，棚次 亘弘， 

         杉岡 正敏，東野 和幸，石本 真二，東 伸幸 

(2) 再生冷却システムに利用する熱分解吸熱性燃料の特性評価 

 ···························· 塚野 徹，山本 康平，飯島 明日香，笹木 康平，湊 亮二郎， 
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(3) アルミ－水系水素製造の衛星推進系への応用 
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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） 
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