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１．１．１．１．はじめにはじめにはじめにはじめに 

大陸間輸送および地球周回軌道への往還輸送システム

を革新するためには、大気中を高速度で飛行するための

基盤技術の機能・性能を実際の高速飛行環境において実

証することが肝要である。そこで、室蘭工大・航空宇宙

機システム研究センターでは、地上で研究された各種基

盤技術を実際の高速飛行環境で実証するためのフライン

グテストベッドとして、マッハ２程度までの速度で飛行

できる小型実験機を構築することを目指している。 

これまで、クランクトアロー主翼を有する二世代の空

力形状を提案してきた。第一世代では、推進器として反

転軸流ファン式ターボジェットエンジン２基の搭載を構

想し、機体空力の概略を風洞試験にて調べ、三自由度飛

行経路解析によって飛行性能を予測した。さらに、実サ

イズの予備的機体（プロトタイプ機）を製作し、これを

用いた 2010年夏期の低速飛行試験によって低速飛行性

能を実証した。 

2011年度以降は、超音速飛行に一層適合したエアター

ボラムジェット・ガスジェネレータサイクル（ATR-GG）

エンジンの設計とこれを搭載する第二世代機体の設計を

進めている。その翼面の形状・配置は第一世代と相似で

あるが、寸法と機首長さは推進器および所要推薬を搭載

する目的から拡大している。この第二世代機体について、

静的六分力空力や操舵空力の特性を風洞試験によって明

らかにしてきた。さらに、以下の取り組みを進めている。

(1) 超音速域までの加速性能を増強するための遷音速抗

力低減の試み、(2) 詳細な飛行性能予測や自律誘導制御

システム構築に必要な、機体姿勢変化レート（角速度）

に起因する空力特性を明らかにする試み、 (3) 実飛行

環境またはそれに近い環境で空力特性・飛行特性を検証

するための縮小機体の設計・試作と高速走行試験、 (4) 

インテーク抗力を風試で計測する試み。 本稿では、こ

のような第二世代実験機の空力設計および空力評価に掛

かる最近の取り組みを紹介する。 

 

２．実験機の空力形状２．実験機の空力形状２．実験機の空力形状２．実験機の空力形状 

第一世代実験機の空力形状M2006prototypeを図１に、

第二世代実験機の空力形状 M2011 を図２に示す。主

翼・尾翼の形状・配置は両世代で同等であり、遷音速・

超音速域での造波抗力低減を狙って主翼・尾翼の翼型を

厚み比 6%のダイヤモンド翼型とし、亜音速で揚力及び

空力安定を確保するために主翼平面形状をクランクトア

ローとしている。ロール安定確保のために高翼式とし上

反角１°を与えている。横制御性を高めるために、水

平尾翼を全可動エレボンとしている。さらに、離着陸性

能改善のために主翼に内翼フラップを搭載する。 

両世代機体の主要寸法を表１に示す。第二世代機体は、

外径約 230mmの ATR-GGエンジンを後胴内に搭載しつ

つ、翼幅と胴体外径の比を第一世代と同じ値に保って、

翼幅および胴体外径は第一世代に比べて 1.5 倍に拡大し

ている。推薬搭載量に応じて三通りの胴体長を想定して

いる。また、ATR-GGエンジンのインテークを後胴部腹

面に設けている。 
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図１．第一世代実験機の空力形状M2006prototype 

 

 

図２．第二世代実験機の空力形状M2011 

 

表１．第一世代および第二世代の機体の主要寸法 

 M2006-
prototype 

M2011 

Wing Span [mm] 1609.0 2413.5 
Wing Area [mm2] 954856.8 2148427.8 

Fuselage Diameter [mm] 200 300 

Overall Length [mm] 3192 

Nose A:   5800 
Propellants 80kg 
Nose B:  6800 

Propellants 105kg 
Nose C:  7800 

Propellants 130kg 

 

３．３．３．３．面積則面積則面積則面積則に基づく抗力低減の試みに基づく抗力低減の試みに基づく抗力低減の試みに基づく抗力低減の試み 

ATR-GG エンジン１基を搭載する第二世代実験機

M2011Nose-Cの推力余裕（推力－ゼロ揚力抗力）を、

風試データおよびエンジン設計データから推算した結果

を、種々の飛行マッハ数・飛行高度に対する等値線とし

て図３に示す。遷音速域に推力余裕プラスの狭い回廊が

生じており、マッハ1.3・高度11km付近に鞍点が存在す

る。本実験機が超音速飛行を実現するには、この回廊お

よび鞍点を辿って飛行する必要がある。 

エンジン回転数、推薬搭載量、抗力低減率、および構

造質量の種々の組み合わせを想定して、三自由度飛行経

路解析を実施したところ、エンジン回転数 105％、推薬

搭載量 130kg（Nose-C、全長 7.8mに対応）、抗力低減無

し、および乾燥質量 270kgの場合に飛行マッハ数 2.0に

到達できる（到達の瞬間に推薬が燃え尽きる）ことが予

測された。このことから、エンジンの定格性能で飛行

マッハ数 2.0を実現するには幾分かの推力増強または抗

力低減が必須であると言える。 

 

 
(a) エンジンが定格回転で作動する場合 

 

 
(b) エンジンが定格の 105% の回転で作動する場合 

図３．ATR-GGエンジン１基を搭載する第二世代実験機

の推力余裕[N]  

 

遷音速・超音速域における抗力低減は、いわゆる面積

則（エリアルール）を適用することによって実現可能で

ある。これによれば、機軸上の任意点から発するマッハ

円錐で機体を切ったときの断面積の機軸方向分布がシ

アーズハーク曲線に一致するとき造波抗力が最小となる。

そこで、本実験機形状においてゼロ揚力抗力が概ね最大

となるM1.1において以下の形状修正を試みる： 

1. 機首を尖らす（AR-Nose C） 

2. 主翼・尾翼をその相互位置関係を変えずにまとめて前

方へ移動させる 

3.  主翼と尾翼の間の胴体側面に出っ張りを設ける

（出っ張りの小さい Bulge A、大きい Bulge B） 

4. 主翼下の中胴部を縊れさせる（Bottleneck） 

これら1, 3, および 4を搭載した機体形状（風試模型）

の例を図４に示す。また、種々の組み合わせについての

遷音速風試結果を図５に示す。機首を尖らす AR-NoseC

は、マッハ数範囲 0.5～1.3の全域で抗力低減に有効であ
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ることが分かる。さらに Bulgeや Bottleneckを付加する

と、亜音速では若干抗力増となり、遷音速では若干抗力

減となっている。Bulgeや Bottleneckによる機体表面の

凹凸によって、亜音速域では流れの剥離が発生している

可能性がある。遷音速域では、衝撃波発生によって造波

抗力低減効果が相殺されている可能性がある。今後、機

体形状の凹凸を緩和すると共に、衝撃波の発生しにくい

shock-freeな凹凸形状に修正する必要がある。また、当

面のエリアルール準拠形状で遷音速抗力を12%程度低減

できる。 

 
(a) 機体形状の概観 

 

 
(b) Mach1.1において機軸上の任意点から発するマッハ
コーンで機体を切ることによる断面積の分布 
図４．面積則に基づいて修正された機体形状の例 

 

 
図５．面積則に基づいて修正された空力形状の遷音速域

におけるゼロ揚力抗力の風試結果 
 

４．姿勢変化レートに起因する空力４．姿勢変化レートに起因する空力４．姿勢変化レートに起因する空力４．姿勢変化レートに起因する空力 

本実験機について、その飛行性能予測（6 自由度飛行

解析）や自律的誘導制御系設計のためには、機体の姿勢

変化レート（角速度）に起因する空力特性（動的空力特

性）のデータが必要である。そこで、風試模型に姿勢変

化レートを与える駆動装置を赤道儀およびステッピング

モーターを用いて設計・製作し、図６のように大阪府立

大および室蘭工大の回流式低速風洞において風洞試験を

実施した。その結果の一部として、ロールダンピング

（ロール運動の減衰）にかかる空力微係数 
p

C
C l

lp ˆ∂
∂≡

 の

結果を図７に示す。ここで Cl  はローリングモーメント

係数である。 p̂ は無次元ロール角速度であり、

bU

p
p

/cos2
ˆ

0 θ
≡

で定義され、p は有次元ロール角速度

[rad/sec]、U0は水平方向の一様流流速、θはピッチ角、b

は翼幅である。阪府大での風試結果を実線で、室工大で

の結果をエラーバー付き破線で示している。総じて、

ロール角速度の小さい場合はそれに起因する空気力も小

さく S/N比が悪化するため、データのばらつきが大きい。

また、阪府大風試では風洞周辺の電磁的環境に起因する

ノイズが大きい。一方、室工大風試では、ノイズ防止に

留意しつつ各ロール角速度で３回ずつ風試を実施し、そ

の平均値および標準偏差を採用している。これによって

ばらつきが小さくかつロール角速度に依らない一定値が

得られており、また、別途実施した CFD 解析結果もエ

ラーバー内に納まっている。 

 
(a) 阪府大風洞での風試の様子 

 

 
(b) 室工大風洞での風試の様子 

図６．動的風洞試験 
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図７．ロールダンピング係数に関する風試結果 

 

５．５．５．５．縮小機体の設計・試作と軌道縮小機体の設計・試作と軌道縮小機体の設計・試作と軌道縮小機体の設計・試作と軌道走行走行走行走行試験試験試験試験 

第二世代実験機の、実際の飛行環境における空力特

性・飛行特性を明らかにすることを狙って、飛行試験に

供すべき縮小機体（１／３スケール）を設計・製作して

いる。試作した機体の外観を図８に示す。この規模の機

体では舵面等の局所的空気力の計測も容易である。操舵

アクチュエータの選定や舵面および周囲の構造設計の目

的で舵面空気力の推定が重要である事から、この縮小機

体と、これに実飛行環境に近い空力環境を与えることの

できる高速走行軌道装置を用いて、舵面ヒンジモーメン

トの計測を試みている。その様子を図９に示す。 

 
図８．試作された１／３スケール縮小機体 

 

 
図９．舵面空力モーメント計測のための高速走行試験 

 

６．インテーク抗力を風試で計測する試み６．インテーク抗力を風試で計測する試み６．インテーク抗力を風試で計測する試み６．インテーク抗力を風試で計測する試み 

第二世代実験機のATR-GGエンジンのインテークにつ

いて、その外部形状によって外部流から受ける抗力を推

定するために、図１０のように遷音速風試を実施した。

胴体模型のみの抗力と、胴体模型にインテーク模型を付

加した場合の抗力との差分から、インテーク抗力を推算

している。さらにインテーク出口のオリフィスによって

内部流量を計測し、内部流れによる抗力を減算して外部

抗力としている。その結果として、マッハ 1.2付近で外

部抗力が最大となり、流量捕獲率 0.7の場合は全機抗力

係数の5～7%程度であること、流量捕獲率が大きいほど

外部抗力は小さくなること、等が分かった。前述のよう

に当面の面積則適用によって遷音速全機抗力は12%程度

低減できるが、その半分程度はインテーク外部抗力で相

殺される可能性があることから、さらなる機体抗力低減

が望まれる。 

 

図１０．インテーク抗力推定のための遷音速風試 

 

まとめまとめまとめまとめ 

各種基盤技術を実際の高速飛行環境で実証するための

フライングテストベッドとして小型超音速飛行実験機の

空力設計および空力評価を進めた。面積則に基づく遷音

速抗力低減を試み、当面12%程度の抗力低減を達成した。

姿勢変化レートによる空力の評価を試み、計測および

データ解析手法が概ね確立され、信頼性の高いデータが

取得されつつある。１／３スケール縮小機体を設計・試

作し、軌道走行試験に供している。さらに、遷音速域に

おけるインテーク抗力を風試で計測することを試み、面

積則による全機抗力低減の半分程度はインテーク外部抗

力で相殺される可能性が判明した。 
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