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１．序論 

室蘭工業大学航空宇宙機システム研究センター

では，次世代航空宇宙輸送システムの基盤技術を飛

行実証するため，フライングテストベッドとして小

型無人超音速実験機オオワシの開発を進めている．

第一世代のオオワシ実験機（オオワシⅠ）は双発の

ターボジェットエンジンを搭載し，2010 年に亜音速

飛行実験を行った．現在は超音速飛行が可能な第二

世代オオワシ（オオワシⅡ）の飛行試験を行うべく，

機体，エンジン，誘導制御といった要素技術の研究

開発を進めている． 
 

 

 
図 1 オオワシⅠの概念図（上：M2006 モデル）と

prototype 飛行実験機（下） 

 
図 2 オオワシⅡの概念図（M2011 モデル） 
 
同実験機の超音速飛行試験には，機体系から推

進系に至るまで、風洞試験による検証が不可欠であ

る．機体系について言えば，遷音速領域における空

気抵抗の低減や，離着陸時における飛行制御のため，

機体の姿勢変化角速度による空力微係数のデータ取

得といった課題がある．前者については，機体胴体

にエリアルールを適用したり，ノーズコーンの形状

の改善などが求められる．後者については，風洞機

体模型を風洞試験中に動的に姿勢変化させる動的空

力風洞試験を行う必要がある．一方，推進系につい

て言えば，同実験機は単発の Gas Generator Cycle Air 
Turbo Ramjet エンジンを搭載する予定だが，このエ

ンジンの入口には超音速エアインテークを搭載する

ことになっている．当然ながらエアインテークの性

能も超音速飛行の実現に関わる重要技術の一つであ

る． 
本稿では，小型無人超音速実験機に関わる研究

開発のうち，風洞試験に関わるものについて報告す

る．  
 
２．機体系空力性能に関する空力試験研究 

オオワシⅡの超音速飛行の実現には，遷音速領域

での抗力低減が必須となる．音速突破に伴う造波抵

抗のため，遷音速領域では機体の空気抵抗が増加す

ることが知られている．遷音速領域での推力余裕（=
エンジン推力-機体空気抵抗）が大きければ，遷音速

領域を速やかに突破できて，燃料消費量を抑制する

ことが出来る． 

 
図 3 オオワシⅡの機体寸法 

 
 

 
オオワシⅡの機体形状諸元として，機体胴体直径

は 300mm，機体全長は 7.8m，翼幅 2.41m である．

主翼形状は，遷音速領域での抗力低減のため 6%厚

ダイヤモンド翼形状を採用しており，平面形状は低

速での空力特性改善のため Cranked Arrow 翼を採用

している．ロール安定性のため，高翼式を採用して

おり，さらに上反角を 1°つけている．本研究では，

機体抗力の低減のため，機体形状にエリアルールを
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適用し，機軸方向の断面積分布を Sears-Haack 曲線

に近づけるべく，以下の 4 点の改良を試みた．1) ノ
ーズコーン尖角の鋭角化，2)主翼と尾翼の間の胴体

側面を，バルジ（Bulge）をつけて太らせる．3)主翼

下の胴体をくびらせる(Bottleneck)．4)主翼および尾

翼を前方に移動させる． 
図 4 はオオワシⅡの遷音速機体抗力特性を示し

ている．縦軸に抗力係数，横軸に飛行マッハ数であ

る．オオワシⅡの機体胴体の基本形状（M2011形状）

は，ノーズコーンと円筒胴体を組み合わせたもので

ある．この基本形状に，エリアルールを適用するた

めの 4 つの改良点を全て適用した場合，マッハ 1.1
～1.3 の遷音速領域で 25%程度の抗力低減が達成で

きるという結果が得られた．この結果は機体構造と

の整合性を考慮しながら，今後の機体設計に反映さ

せていくことになる． 

 
図 5 動的風洞試験用ピッチ・ヨー駆動装置 

 
図 6 動的空力風洞試験用ロール駆動装置 

 
図 5 と図 6 に動的空力風洞試験に用いたピッチ・

ヨー駆動装置とロール駆動装置を示した．オオワシ

Ⅱは超音速飛行に適した機体形状になっているため，

離着陸時には自動操縦に頼らざるを得ない．そのた

め飛行制御ソフトウェアを構築するには，機体姿勢

変化角速度による空力微係数 Clp, Cnp, Cyp, Cmq, Clr, 
Cnr, Cyr 等のデータを把握する必要があり，そのため

には風洞模型供試体を風洞運転中に姿勢変化させる

必要がある．これらの駆動装置はそのような動的風

洞試験に用いられるものである．動的風洞試験で得

られた空力微係数の時系列データは，無風時の時系

列データを差し引くことで，重力、遠心力などの影

響を除去することができる．これまでの動的風洞試

験で得られた空力微係数データは，風洞模型の姿勢

を固定した静的風洞試験データや理論解析で得られ

たデータと有意な差が見られており，それらの評価

を今後突き詰めていく必要がある． 
 
３．超音速インテーク風洞試験 

オオワシⅡの飛行試験には，機体の空力特性の把

握以外にも，超音速エアインテークの性能評価も必

要になってくる．前述のようにオオワシⅡには，単

 

図 4 エリアルール適用したオオワシⅡの遷音速機体抗力特性（縦軸：抗力係数，横軸飛行マッハ数） 

 

0

0.01

0.02

0.03

0.04

0.05

0.06

0.7 0.8 0.9 1 1.1 1.2 1.3

解析結果 M2011
解析結果 ARNose-C翼後BottleneckBulgeA
解析結果 ARNose-C翼後BottleneckBulgeB
解析結果 ARNose-C翼後Bottleneck
風試結果 FY2012M2011
200 区間移動平均 (風試結果 FY2015ARNose-C翼後BottleneckBulgeA)
200 区間移動平均 (風試結果 FY2015ARNose-C翼後BottleneckBulgeB)
200 区間移動平均 (風試結果 FY2015ARNose-C翼後Bottleneck)

This document is provided by JAXA.



発の Gas-Generator Cycle Air Turbo Ramjet （GG-ATR）
エンジンを搭載することになっており，エンジンは

機体胴体に格納される．そのためインテークダクト

の形状は，入口が機体外部にあり，途中に斜め流路

ダクトを通じて機体内部に空気を取り込む構成にな

る．斜め流路の流路角が大きくなれば，内部の流れ

に剥離を生じさせ、圧力損失を大きくする恐れがあ

る．流路角が小さければ圧力損失の抑制が期待でき

るが，機体外壁にインテークダクトを通すためのス

ペースを開ける必要があり，機体構造設計上，問題

になり得る． 

 

 

 

 
図 7 遷音速風洞試験で用いたインテークモデル（上

から Flight モデル，45°モデル，60°モデル，90°
モデル） 
 

本稿では，インテークダクトの斜め流路の流路角

に着目し，JAXA/ISAS 遷音速風洞試験で流路角の大

きさとインテークの空力性能について計測を行った．

図 7 はその試験で用いたインテークダクト風洞試験

供試体である．これらの供試体は 4 つあり，実機搭

載を検討している Flight モデルの他，インテークダ

クトの斜め流路角を 45°，60°，90°にしたモデル

を使用した．このインテークモデルの出口には，オ

リフィスを装着し，流量を調節できるようにしてい

る．オリフィスの上流側にはピトー管を 3×5=15 本

設置し，気流の全圧を計測する．またオリフィスの

前後には静圧孔を設けて，静圧も計測した． 
インテークの圧力回復率はピトー管で計測した

全圧を，面積重みを付けた平均値で評価した．流量

捕獲率は，オリフィスで気流がチョークしているこ

とを利用してチョーク流量を用いて評価した．ただ

しオリフィスでの流量係数は過去の試験データを使

っており，大体 0.85～0.88 程度である． 

 
図 8 マッハ 1.3 におけるインテークの 

空力特性マップ 
 

図 8に遷音速風洞試験で得られた 4つのインテー

クモデルの空力特性マップを示す．風洞の気流マッ

ハ数は，1.3 にしている．これは，オオワシⅡの飛行

経路解析から，エンジン推力と機体空気抵抗の差で

ある推力余裕が，マッハ1.3の時が最も少ないため，

このマッハ数条件に焦点を当てて超音速インテーク

の風洞試験を行った．この図から圧力回復率が最も

高いのは，流路角が最も小さい Flight モデルである

ことが分かり，予想作動点における圧力回復率は

94％程度である．他の 3 つのモデルの特性曲線はか

なり一致しており，それらの圧力回復率は Flight モ
デルと比較して 2%程度小さいだけである．これら

より，インテークダクトの流路角の影響はかなり小

さいことが分かる． 
 

 
図 9 Flight モデルの風洞試験と CFD 解析の比較 

0.82

0.84

0.86

0.88

0.90

0.92

0.94

0.96

0.98

0.50 0.60 0.70 0.80 0.90 1.00

圧
力
回
復
率

 

流量捕獲率 

Flight モデル 
45°モデル 
60°モデル 
90°モデル 

0.82

0.84

0.86

0.88

0.9

0.92

0.94

0.96

0.98

0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1

圧
力
回
復
率

 

流量捕獲率 

FlightモデルCFD 

Flightモデル風洞試験 

This document is provided by JAXA.



 
図 10 45°モデルの風洞試験と CFD 解析の比較 
 

 
図 11 60°モデルの風洞試験と CFD 解析の比較 
 
図 9 から図 11 にそれぞれ，Flight モデル，45°モ

デル，60°モデルの風洞試験結果と CFD 解析結果の

比較を示した．CFD 解析では ANSYS Fluent を使用

し，乱流モデルは Spallart Allmaras モデルを使用した． 
これらの図から，マッハ 1.3 における超音速インテ

ーク空力特性の CFD 解析は風洞試験結果と良い一

致を見せている． 
 
４．結言 
本研究の結論を以下にまとめる． 
1. 大気中を高速飛行するための基盤技術を飛行実

証するためのフライングテストベットとして，小

型無人超音速実験機オオワシⅡについて，空力，

推進，構造，誘導制御などシステム全体の研究開

発を進めている． 
2. オオワシの翼形状は 6%厚ダイヤモンド翼形，

Cranked Arrow 平面型翼を採用して，空力特性の

安定化を図っている．更にエリアルールを適用す

ることで遷音速領域における抗力低減を図るこ

とが出来た． 
3. 風洞模型供試体を通風中に姿勢変化させる動的

風洞試験により，姿勢変化角速度による空力微係

数の計測・評価を行った．動的風洞試験結果と静

的風洞試験結果，または理論解析結果には有意差

があり，その検証をすすめることが必要である． 
4. 超音速インテーク・ダクトの斜め流路角が及ぼす，

空力性能の影響について，遷音速風洞で試験を行

った．最も性能が良かった Flight モデルの作動設

計点での圧力回復率は，94%出あった一方で，他

の 3 つのモデルの圧力回復率は 92%程度であっ

た． 
5. 超音速インテークの風洞試験について，CFD 解

析を実施したところ，比較的良い一致を見ること

が出来た． 
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