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1．序論 

再使用型宇宙輸送機が大気圏再突入する時など極超音速

域で飛行する際，衝撃波による厳しい熱環境に曝される．先

端曲率半径が小さい従来のピトー管を用いた ADS (Air Data 

Sensing) System ではその影響を大きく受けるためエアデー

タの推定が困難となる．また予期せぬ故障に対する耐故障性

にも乏しい．そこで先端曲率半径が大きい鈍頭形状の機体ノ

ーズ表面に直接圧力孔を設けることによって，熱的影響を低

減し，そこから得られる表面圧力分布からエアデータを推定

する Flush Air Data Sensing (FADS) System が Whitmore ら 1)

によって考案されている．九州工業大学宇宙システム研究室

では，有翼ロケット実験機 WIRES (WInged REusable Sounding 

rocket)2)による再使用型宇宙輸送システムの研究を行ってい

る．現在は宇宙空間に到達する飛行実証機の前段階として，

サブスケール実験機 3)の開発を行っており，本研究では

Whitmore らの手法を参考にし，その実験機に搭載するため

に，17 個の圧力孔を設けることによって圧力孔に対する冗

長性を持たせた FADS システムの開発を進めている 4)．本稿

では，国重らの研究 5)によって判明したアルゴリズムの特異

点発生原因を取り除いたうえで，遷音速風洞および超音速風

洞による風洞試験によって得られた圧力分布を用いて，

FADS システムの較正を行い，実際にエアデータ(迎角，横滑

り角，マッハ数)推定を行うことで推定精度について検証し

た． 

 

2．風洞試験概要 

FADS の開発に必要な圧力分布計測は，JAXA 宇宙科学研

究所の高速気流総合実験設備の遷音速風洞と超音速風洞を

用いて行っている．この計測に使用している供試体図面を図

1 に示す．この供試体形状は FADS を搭載する実験機のノー

ズ先端形状に沿ったものである． 

今までに実施した風洞試験条件を表 1 に示す．また超音速

域における圧力分布計測は十分ではないため来年度以降も

計測を実施していく予定である． 

 
Fig.1 Drawing of test model 

 

 

Table 1 Test conditions 

Mach number M∞ [-] 0.3, 0.5, 0.7, 0.9, 0.8, 1.0, 2.0, 3.0 

Angle of attack α  [°] -4 to 20 (every 2) 

Side slip angle β  [°] 0 to 4 (every 2)  

 

3. エアデータ推定アルゴリズム 

本稿では，Whitmore らの手法 1)を参考に，初期検討として

17 個の内 6 個の圧力孔を用いたエアデータ推定アルゴリズ

ムを構築している． 

3.1. 圧力場モデル 

幅広い速度域（亜音速から極超音速）の流れにおける鈍頭

形状の圧力場を精度よく表現することが必要となる．マッハ

数 1 未満の速度域は球形周りのポテンシャル流れ，またマッ

ハ数 1 以上の速度域は修正ニュートン流理論を用いれば，良

い精度で表現できることが知られている．この二つのモデル

を式(1)のように 1 つの式としてまとめる 1)． 

2 2cos sini c i ip q P        (1) 

式(1)において piは i 番(図 1 参照)の圧力孔の絶対圧，qcは衝

撃圧，P∞は一様流静圧，θiは一様流速度ベクトルと i 番目の

圧力孔面に対する法線ベクトルがなす入射角である．また，

係数ε は球形周りポテンシャル流れと修正ニュートン理論で

はモデル化できない要素を内包した較正係数であり，風洞試

験の結果によって算出される．また，入射角 θi は局所迎角αe

と局所横滑り角βe，圧力孔の幾何学的位置関係から内積によ

って式(2)のように表現出来る．なお，供試体形状による吹き

上げと吹き下ろしの影響により主流に対する迎角αと横滑り

角βとは異なるため区別している． 
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但し，ϕi と λi は図 1 に示すようにそれぞれ，i 番の圧力孔位

置の時計回りの偏角と円錐角を表している． 

3.2. 迎角𝜶および横滑り角𝜷の推定 

迎角αおよび横滑り角βの推定は 3 つの圧力孔(番号：i, j, k)

を戦略的に選択した組み合わせを複数用いる．迎角α推定に

は，図 2 の 4 通りの組み合わせ，横滑り角β推定には，図 3

の 7 通りの組み合わせを用いる．式(1)と式(2)，そして上述

の圧力孔の組み合わせを用いることで局所迎角αe は圧力 pi，

偏角ϕi，円錐角 λi のみの関数，局所横滑り角βe は圧力 pi，偏

角ϕi，円錐角 λi，そして局所迎角αe のみの関数として表現す

ることが出来る．式(3)，式(4)の通り，それぞれの組み合わせ

から推定される角度の平均値を局所迎角αeと局所横滑り角βe

の推定結果としている． 
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次に，推定結果から式(5)を用いて迎角αと横滑り角βを求める．

なお迎角補正値δαと横滑り角補正値δ𝛽は風洞試験結果から

決定され，マッハ数 M∞と局所迎角αe，局所横滑り角βe の関

数である． 
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Fig. 2 Pressure port combination for Angle of Attack 

 
Fig. 3 Pressure port combination for Side Slip Angle 

 

3.3. マッハ数 M∞および衝撃圧 qc，静圧 P∞の推定 

推定した局所迎角αe と局所横滑り角βe から式(2)より推定

に用いている各圧力孔の入射角 θi を求め，圧力 pi，較正係数

εと共に式(1)を用いて衝撃圧 qcと静圧 P∞を推定する．そして

マッハ数 1 未満の時は等エントロピー流れの関係式，マッハ

数 1 以上のときはレイリーのピトー管公式を用いてマッハ

数 M∞を推定する． 

 

4. エアデータ推定結果および推定精度 

遷音速条件下での風洞試験結果より得られた表面圧力分

布を基に，特異点が現れないように較正を実施した．較正係

数εおよび補正値δα, δ𝛽を算出し，較正データとは別の検証用

データを用いて遷音速条件下でのエアデータ推定を行った．

結果の一例としてマッハ数 0.7, 0.8, 0.9, 1.0 における迎角αお

よび横滑り角β，マッハ数 M∞の推定結果を図 4，図 5 に示す．  

4.1. 迎角αと横滑り角β 

迎角αと横滑り角βの推定結果の誤差（風洞の変角装置の角

度真値との）を表 2 にまとめる． 

マッハ数が 1.0 に近くなるにつれて誤差が大きくなっている．

迎角αと横滑り角βは局所迎角αe と局所横滑り角βe から補正

値δα, δ𝛽を用いて推定される．この時，補正値δα, δ𝛽はマッハ

数 M∞の関数でもあるためマッハ数 M∞の推定精度にも影響

される．後述する通りマッハ数 1.0 付近ではマッハ数 M∞が

精度よく推定ができていない． 

 

Table 2 Error of angle of attack and side slip angle 

 Mach 0.7 Mach 0.8 

Angle of attack α  [°] 0.01 ~ 0.21 0.01 ~ 0.23 

Side slip angle β  [°] 0.24 ~ 0.30 0.02 ~ 0.19 

 Mach 0.9 Mach 1.0 

Angle of attack α  [°] 0.01 ~ 0.43 0.34 ~ 0.65 

Side slip angle β  [°] 0.02 ~ 0.25 0.23 ~ 0.45 

 

4.2. マッハ数 M∞ 

マッハ数 0.7, 0.8, 0.9 において，推定誤差が 0.2～2.7%とな

った．一方，マッハ数 1.0 においては推定誤差 1.4～8.0%と

なり，迎角が大きくなるにつれて誤差も大きくなっているこ

とが分かった．  

  

a) Angle of attack b) Side slip angle 

Fig. 4 Estimation result 

 

 

Fig. 5 Estimated Mach number 

 

5. 結論 

本稿では，6 個の圧力孔を用いた FADS のアルゴリズムを

構築し実際に風洞試験結果を用いて，較正とエアデータ推定

を行った．その結果，空力姿勢の場合，マッハ数 0.7, 0.8, 0.9

において，精度よく推定できているが，マッハ数 1.0 では他

と比較して誤差が大きい．マッハ数の場合も同様にマッハ数

1.0 では精度よく推定ができていない．今後は推定精度の改

善を図り，同時に耐故障性を付与すために 6 個よりも多くの

17 個の圧力孔を活用したアルゴリズムの構築を目指し，有

翼ロケット実験機に搭載する FADS システムを開発する予

定である． 
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