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テムを革新する必要性が近年高まってきており、し

かも両者を実現するための基盤技術は大気中を高速

度で飛行するためのものであり、共通である。その

ような大気中を高速度で飛行するための基盤技術は、

飛行試験によって実際の高速飛行環境においてその

機能・性能を実証することが肝要である。そこで、

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。推進器としては、反転軸流ファン式

ターボジェットエンジンを自主設計しており、これ

を搭載する双発機体形状（

ンとしている。

この小型超音速飛行実験機には、自力で滑走・離

陸し、上昇・加速・超音速巡航を経て、自力で進入・

着陸する性能を付与することが望ましい。従って、

超音速飛行性能に重点を置きつつも亜音速飛行性能

も欠かすことができない。そこで、超音速実験機と

同一の形状・寸法のプロトタイプ機体を製作し、亜

音速飛行試験を実施することよって、亜音速飛行性

能を検証している。

さらに、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

エンジンの設計とこれを搭載する機体の改良設計を

進めている。

本稿では、これらの取り組みの現況を概観する。

第２節では第一世代

はプロトタイプ機の製作と

述べる。第４節では

および飛行性能予測

予備的飛行試験のため

する。第６節
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風試による空力特性データ、エンジン設計による
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退角・アスペクト比を小さくするとともに、水平尾

翼を全可動エレボンとし、主翼にはエルロンとフラ

ップを備える。構造様式は

モノコックである。各種アンテナ

GFRP としている。また、製作手順の簡便のために、

小骨・円筐・縦通材等、成形の手間が大きい部材は

木質としている。燃料を除く機体質量は

料搭載量 4.6kg

である。推進器としては市販のターボジェットエン

ジンを用いており、最大推力は

にもとづいて愛称を「オオワシ１号機」としている。

このプロトタイプ機体の飛行試験を、

月に白老滑空場（北海道白老町北吉原）にて実施し

た。操縦方法は地上パイロットによる無線操縦であ

る。飛行特性データ取得のための機上アビオニクス

として、GPS/INS 

ーデータセンサ

ンの電子制御ユニット（

メラを搭載している。

離陸直後の加速上昇中の機体の様子を図５

約 4 分 30

走・離陸および飛行は良好であり、姿勢安定および

制御性に問題ないことが確認された。機上アビオニ

クスで収録されたデータのうち、

よる飛行経路を図６

推定される対気速

を図７に示す。いずれも、離陸後の６周の周回飛行、

すなわち１２回の水平飛行と１２回の右旋回に合致

している。

機上取得された加速度データと、予め地上静止状

態で取得されたエンジン推

力係数および抗力係数を推定した結果を図８

飛行中、機体姿勢の変化が比較的小さく概ねトリム

状態が保たれていると思われる局面のデータを

で用いている。飛行試験による揚力係数は風試デー

タに良く一致している。抗力係数は値の散らばりが

比較的大きく、さらに風試データに比べて寄生抗力

係数が 0.03

りは、地上静止状態で計測した推力値と実飛行状態

での推力値の

寄生抗力の食い違いは、風試模型のエンジンナセル

は円筒形（

トタイプ機体のエンジンナセル内部にはエンジンマ

ウント等の構造部材が

る。 

退角・アスペクト比を小さくするとともに、水平尾

翼を全可動エレボンとし、主翼にはエルロンとフラ

ップを備える。構造様式は

モノコックである。各種アンテナ

としている。また、製作手順の簡便のために、
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木質としている。燃料を除く機体質量は

4.6kg、アビオニクス

である。推進器としては市販のターボジェットエン

ジンを用いており、最大推力は

にもとづいて愛称を「オオワシ１号機」としている。

このプロトタイプ機体の飛行試験を、

月に白老滑空場（北海道白老町北吉原）にて実施し

た。操縦方法は地上パイロットによる無線操縦であ

特性データ取得のための機上アビオニクス
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メラを搭載している。 
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している。 

機上取得された加速度データと、予め地上静止状

態で取得されたエンジン推

力係数および抗力係数を推定した結果を図８

飛行中、機体姿勢の変化が比較的小さく概ねトリム

状態が保たれていると思われる局面のデータを

用いている。飛行試験による揚力係数は風試デー

タに良く一致している。抗力係数は値の散らばりが

比較的大きく、さらに風試データに比べて寄生抗力

.03程度大きく

りは、地上静止状態で計測した推力値と実飛行状態

での推力値の差異によるものと考えられる。また、

寄生抗力の食い違いは、風試模型のエンジンナセル

は円筒形（flow through

トタイプ機体のエンジンナセル内部にはエンジンマ

ウント等の構造部材が突き出ていた

退角・アスペクト比を小さくするとともに、水平尾

翼を全可動エレボンとし、主翼にはエルロンとフラ

ップを備える。構造様式は CFRPを主体とするセミ

モノコックである。各種アンテナを

としている。また、製作手順の簡便のために、

小骨・円筐・縦通材等、成形の手間が大きい部材は
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特性データ取得のための機上アビオニクス
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力係数および抗力係数を推定した結果を図８
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状態が保たれていると思われる局面のデータを

用いている。飛行試験による揚力係数は風試デー
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ATR-GG 

載して、滑走・離陸、加速・上昇、およびマッハ２

程度の超音速飛行までの一連の飛行

状として、図１０

主翼および尾翼の形状と位置関係は

タイプ機と相似としており，これによって

形状の風試データやプロトタイプ機の飛行試験デー

タを活用することができる．一方，飛行ミッション

に応じて推進剤の所要搭載量が増えることを想定し
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状の 65%程度以下に低減できている。ピッチングモ

ーメント係数

線が一貫して右下がりであることから、ピッチング

静安定が得られていることが分かる。また、ノーズ

長・インテーク長の異なる

ッハ 1.3 における縦の空力係数の比較を図１

す。揚力係数および抗力係数は、ノーズ長・インテ

ーク長によってほとんど変化しない。ピッチングモ

ーメントについては、ノーズ長が長くなる（ノーズ

B, C）とピッチング静安定性（

傾き）が少し減じるが、問題ない程度である。

また、エンジンインテーク（空気取り入れ口）や

角台（尾翼操舵系を収納するための垂直尾翼根の

位）の搭載、およびエンジン作動状態によるインテ

ーク内の空気流量の変化によって全機抗力がどのよ

うに変わるかを

て評価している

（全可動水平尾翼）

ラー、等の舵面を設定し、

遷音速風試によって評価

 

空力形状空力形状空力形状空力形状 M2011

GG エンジン（外

載して、滑走・離陸、加速・上昇、およびマッハ２

程度の超音速飛行までの一連の飛行

状として、図１０の M2011 

主翼および尾翼の形状と位置関係は

タイプ機と相似としており，これによって

形状の風試データやプロトタイプ機の飛行試験デー

タを活用することができる．一方，飛行ミッション

に応じて推進剤の所要搭載量が増えることを想定し

て，胴体全長はベースライン形状の

、ノーズ A）のほかに

）および 7.8m（同

りを想定している。 

この空力形状 M2011 

気流総合実験設備において

1.3）を実施した。

空力係数を図１１に示す。揚力係数については

形状とほぼ同等である。抗力係数については、

エンジンを胴体内に収めることによって

程度以下に低減できている。ピッチングモ

ーメント係数CM については、迎角

線が一貫して右下がりであることから、ピッチング

静安定が得られていることが分かる。また、ノーズ

長・インテーク長の異なる

における縦の空力係数の比較を図１

す。揚力係数および抗力係数は、ノーズ長・インテ

ーク長によってほとんど変化しない。ピッチングモ

ーメントについては、ノーズ長が長くなる（ノーズ

）とピッチング静安定性（

傾き）が少し減じるが、問題ない程度である。

また、エンジンインテーク（空気取り入れ口）や

角台（尾翼操舵系を収納するための垂直尾翼根の

位）の搭載、およびエンジン作動状態によるインテ

ーク内の空気流量の変化によって全機抗力がどのよ

うに変わるかを亜音速・

て評価している[4]。さらに

（全可動水平尾翼）、ラダー、フラップ、翼面スポイ

ラー、等の舵面を設定し、

遷音速風試によって評価

M2011 

エンジン（外径 216mm 

載して、滑走・離陸、加速・上昇、およびマッハ２

程度の超音速飛行までの一連の飛行

M2011 形状を設計している。

主翼および尾翼の形状と位置関係は

タイプ機と相似としており，これによって

形状の風試データやプロトタイプ機の飛行試験デー

タを活用することができる．一方，飛行ミッション

に応じて推進剤の所要搭載量が増えることを想定し

て，胴体全長はベースライン形状の

）のほかに 6.8m

（同 130kg、ノーズ

M2011 について、JAXA/ISAS

において亜音速および遷音速風試

を実施した。ベースライン形

に示す。揚力係数については

形状とほぼ同等である。抗力係数については、

エンジンを胴体内に収めることによって

程度以下に低減できている。ピッチングモ

については、迎角α

線が一貫して右下がりであることから、ピッチング

静安定が得られていることが分かる。また、ノーズ

長・インテーク長の異なる５つの形状について、マ

における縦の空力係数の比較を図１

す。揚力係数および抗力係数は、ノーズ長・インテ

ーク長によってほとんど変化しない。ピッチングモ

ーメントについては、ノーズ長が長くなる（ノーズ

）とピッチング静安定性（α～

傾き）が少し減じるが、問題ない程度である。

また、エンジンインテーク（空気取り入れ口）や

角台（尾翼操舵系を収納するための垂直尾翼根の

位）の搭載、およびエンジン作動状態によるインテ

ーク内の空気流量の変化によって全機抗力がどのよ

亜音速・遷音速・超音速風試によっ

さらに、エルロン

、ラダー、フラップ、翼面スポイ

ラー、等の舵面を設定し、その効きについて亜音速

遷音速風試によって評価している[5]

216mm 程度）を一基搭

載して、滑走・離陸、加速・上昇、およびマッハ２

程度の超音速飛行までの一連の飛行が可能な機体形

形状を設計している。

主翼および尾翼の形状と位置関係は M2006 プロト

タイプ機と相似としており，これによって M2006 

形状の風試データやプロトタイプ機の飛行試験デー

タを活用することができる．一方，飛行ミッション

に応じて推進剤の所要搭載量が増えることを想定し

て，胴体全長はベースライン形状の 5.8m（推進剤搭

6.8m（同 105kg、ノ

ノーズ C）の計 3 

JAXA/ISAS 高速

亜音速および遷音速風試

ベースライン形状の縦の

に示す。揚力係数については

形状とほぼ同等である。抗力係数については、

エンジンを胴体内に収めることによって M2006 

程度以下に低減できている。ピッチングモ

αに対するCM

線が一貫して右下がりであることから、ピッチング

静安定が得られていることが分かる。また、ノーズ

つの形状について、マ

における縦の空力係数の比較を図１２に示

す。揚力係数および抗力係数は、ノーズ長・インテ

ーク長によってほとんど変化しない。ピッチングモ

ーメントについては、ノーズ長が長くなる（ノーズ

～CM 曲線の負の

傾き）が少し減じるが、問題ない程度である。 

また、エンジンインテーク（空気取り入れ口）や

角台（尾翼操舵系を収納するための垂直尾翼根の

位）の搭載、およびエンジン作動状態によるインテ

ーク内の空気流量の変化によって全機抗力がどのよ

遷音速・超音速風試によっ

エルロン、エレベータ

、ラダー、フラップ、翼面スポイ

きについて亜音速

[5]。 

程度）を一基搭

載して、滑走・離陸、加速・上昇、およびマッハ２

が可能な機体形

形状を設計している。

プロト

M2006 

形状の風試データやプロトタイプ機の飛行試験デー

タを活用することができる．一方，飛行ミッション

に応じて推進剤の所要搭載量が増えることを想定し

（推進剤搭

、ノ

3 通

高速

亜音速および遷音速風試

状の縦の

に示す。揚力係数については

形状とほぼ同等である。抗力係数については、

M2006 形

程度以下に低減できている。ピッチングモ

M 曲

線が一貫して右下がりであることから、ピッチング

静安定が得られていることが分かる。また、ノーズ

つの形状について、マ

に示

す。揚力係数および抗力係数は、ノーズ長・インテ

ーク長によってほとんど変化しない。ピッチングモ

ーメントについては、ノーズ長が長くなる（ノーズ

曲線の負の

 

また、エンジンインテーク（空気取り入れ口）や

角台（尾翼操舵系を収納するための垂直尾翼根の部

位）の搭載、およびエンジン作動状態によるインテ

ーク内の空気流量の変化によって全機抗力がどのよ

遷音速・超音速風試によっ

、エレベータ

、ラダー、フラップ、翼面スポイ

きについて亜音速・

 

 

 

-0.8

-0.6

-0.4

-0.2

C
L

0.02

0.04

0.06

0.08

0.12

0.14C
D

0.01

0.02

0.03

0.04

0.05

0.06

C
D

,0

図１０．第二世代空力形状

(c) 寄生抗力係数のマッハ数依存性

-0.8

-0.6

-0.4

-0.2

0

0.2

0.4

0.6

0.8

-10

L

0

0.02

0.04

0.06

0.08

0.1

0.12

0.14

-10

D

0

0.01

0.02

0.03

0.04

0.05

0.06

0.7 0.8

D
,0

．第二世代空力形状

(a) 揚力係数

 

(b) 抗力係数

寄生抗力係数のマッハ数依存性

-5 0

-5 0

M=1.3
M=1.1
M=0.9
M=0.7
M=0.5
M=0.3

0.8 0.9 1.0

．第二世代空力形状 M2011

揚力係数 

抗力係数 

寄生抗力係数のマッハ数依存性

0 5

0 5

M=1.3
M=1.1
M=0.9
M=0.7
M=0.5
M=0.3

1.0 1.1

 

 
M2011 

 

 

 
寄生抗力係数のマッハ数依存性 

10
AOA [deg]

M=1.3
M=1.1
M=0.9
M=0.7
M=0.5
M=0.3

10
AOA [deg]

1.2 1.3
Mach

 

 

 

 

 

This document is provided by JAXA.



(d) ピッチングモーメント係数（主翼空力中心周り）
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