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ABSTRACT

Airplane for Mars exploration is a new Mars observation platform that enables wide-range 

observation from low altitude. To establish high-altitude flight test system using JAXAʼs high-

altitude balloon and to obtain aerodynamic data of an airplane for Mars exploration, high altitude 

flight test of the airplane was conducted. This paper explains summary of the flight test and 

compares the obtained aerodynamic data (lift and drag coecient and lift-to-drag ratio) with wind 

tunnel data.

Keywords: Mars, airpalne, flight test, balloon

概要
火星探査飛行機は火星大気中で揚力を得て飛行し、低高度からの広範囲な観測を可能とする火星探査の

ための新しい観測プラットフォームとして注目を集めている。高高度での飛行試験システムの確立と火星飛行機
の機体空力特性の取得などを目的として 2016年 6月 12日に高高度飛行試験を実施した。本稿では得られた
空力データと風洞試験結果を比較し考察を行う。
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1.　はじめに
火星探査飛行機（火星飛行機）は火星の大気を利用して揚力飛行し、低高度（数キロメートル）からの広

範囲（100km-1000km）な観測を可能とする新しい火星探査プラットフォームとして注目を集めている。火星
探査飛行機が実現できれば、高精度かつ広範囲な磁場観測や地質調査、低層大気の広域詳細観測などが
可能になる。そのため、米国でも2000年代に本格的な研究開発が進められた 1)。しかしながら、火星飛行機
の実現に向けて大きな技術的課題の 1つとなっているのは機体の空力設計である。火星大気の密度は地球上
の 1/100ほどしかないため、単純に考えると翼により得られる揚力も約 1/100になってしまう。また、飛行条
件が低レイノルズ数（主翼翼弦長基準で数万）になるため、このレイノルズ数領域で性能が良い機体を開発す
る必要がある。
航空機による火星の飛行探査の実現性検討のために 2010年 1月に宇宙工学委員会のもと、火星探査航空

機ワーキンググループが設置された（現在は火星探査航空機リサーチグループ）。このワーキンググループでは
火星探査飛行機 2)や火星探査パワードパラグライダ機の設計検討 3)などを行うとともに、JAXAの大気球を
利用して火星大気環境を模擬することが可能な高度 36km付近で飛行試験を行い、各種データを取得するこ
とを目標としている。
大気球で到達可能な高度約 36kmでは、密度、温度とも火星とほぼ同じであり、この環境下において機体

の揚力、抗力などの空力特性データを取得することで、風洞実験や数値流体力学シミュレーションの検証に役
立てることが可能である。また、火星飛行機のレディネスを向上させることができ今後の機体設計の効率化・
高信頼性化に貢献できると考えられる。以下に本試験の具体的な目的を示す。
（1）火星大気疑似環境下で機体の空力データを取得し風洞試験や数値流体力学の検証を行う
（2）大気球を利用した高高度飛行試験基盤技術を確立する
また同時に以下の技術を得ることが出来る

– 光造形で製作したエアデータシステム（5孔ピトー管）の高高度での実証を行う
– 機体内部の温度データを取得し、機体の熱設計手法を実証する
– 火星飛行機用姿勢センサを実証する（相乗り実験）

これらを目的として、2016年 6月 12日に気球実験を実施した。本稿ではその結果について報告する。

2.　飛行試験機と飛行試験の概要
図 1に機体の外観を、図 2に機体の三面図を示す。飛行試験機はスパン長約 2.4m、機体長約 2.3m、機
体高さ約 0.4mである。機体は両翼と胴体を 1回ずつ折りたたんだ状態で直径 1mの火星エントリカプセルに
入るという制約条件のもとで設計した機体 4)である。横安定性を向上させるために 5度の上反角をつけている。
火星の低レイノルズ数流れ条件で高い揚抗比を得るため、主翼断面には石井翼 5)を採用している。尾翼翼型は
NACA0009である。機体はCFRP、尾翼部はバルサ材で製作している。主翼はCFRPで作成した桁・リブ
構造にフィルムをかぶせた構造になっている。図3に示すエルロン、エレベータ、ラダーを用いて機体の制御を行う。
火星で飛行する機体についてはプロペラ推進系を搭載する予定であるが、飛行試験の主な目的は機体の空力
データを取得することであることから、今回の飛行試験機では推進系は搭載せず、グライディングのみを行うこと
とする。また、実際の機体は主翼や胴体を折りたたんだ状態で火星大気エントリカプセルから放出されることを
想定しているが、今回の試験では胴体や主翼は展開された状態で大気球から切り離され、飛行試験を行う。
図 4に飛行試験機の主な搭載機器の配置について示す。アビオニクス、エアデータセンサ、バッテリ、

DCDCコンバータ、送信機、バイフェーズ変換器、GPS、パラシュート、パラシュート収納部蓋を開くためのロー
プカッター等が搭載されている。またエアデータセンサおよび各舵面を動かすために利用するサーボモータには
シートヒータおよびサーモスタットを取り付け正常動作保証温度範囲に入るように保温する。機首部の搭載機
器を上面から撮影した写真を図 5に示す。
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図 1　飛行試験機の外観 図 2　飛行試験機の三面図

図 3　舵面

図 4　主な搭載機器の配置図

図 5　機首部の搭載機器
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表 1は搭載センサのリストである。飛行制御には 3軸角速度計、2軸磁気方位計、および差圧センサ（動圧）
を用いる。GPSは飛行位置同定のために用いる。それ以外のセンサは観測用のセンサである。

飛行試験機は図 6に示すように、ゴンドラ内に機首を下にした姿勢でロープで固定され大気球により高度約
36kmまで上昇する。想定高度まで機体をゴンドラ内部に収納するのは低温大気と直射日光に直接さらされる
のを防ぐためである。高度約 36kmに到達後、まずゴンドラ底面の蓋が開き、次に飛行試験機がゴンドラから
切り離される。図 7に実験シーケンスを示す。本試験では信頼性を確保するため制御システムをなるべく簡素
化することとし、縦の制御についてはエレベータ舵角を各フェーズで固定し静安定によってトリム迎角近傍で飛
行する。横安定については、ロール及びヨーの角速度、動圧、地磁気方位のみを利用し、エルロン及びラダー
を用いて後述の通りフェーズごとに方位制御や安定化制御を行う。
機体の切り離し直後 2秒間は飛行試験機がゴンドラから完全に出るまでエルロンがゴンドラと干渉しないよう

にエルロン舵角を 0に固定する（エレベータは引き起こし舵角）。次のロールフェーズでは機体がほぼ真下を向
いている状態になっているため、エルロンを使ってロールマニューバを実施し、引き起こし後に機体が陸から離
れる方位に向く様に制御する。機体切り離し時にゴンドラから受信した初期方位と機体ロールレートの積分値
から現在の機体方位を推定し、目標方位へのエルロンを使ったフィードバック制御を行う。引き起こし終了時
の方位は目標方位±60° の範囲に入るようにする。次の引き起こしフェーズではロールダンパ、ヨーダンパを
エンゲージし、エレベータを使い引き起こしを行う（エレベータ舵角は固定）。ここで引き起こし運動は最大荷
重倍数が 5を下回るように設定している（設計最大荷重倍数は 10である）。機体切り離しから 32秒後に定常
滑空フェーズに入り指定したトリム迎角（2度、4度、6度付近）でそれぞれ 30秒間空力特性データを取得す
る。定常滑空フェーズではロールダンパおよびヨーダンパをエンゲージして横安定を確保するとともに、地磁気
方位計により目標方位に誘導する。飛行試験終了後、パラシュートを放出しパラシュート降下フェーズに移る。
なお、パラシュートが正常に開傘しなかったときのためのバックアップとして機体が墜落するように舵面をきる。
パラシュート降下中に搭載カメラの画像をダウンリンクする。全体の飛行フェーズを通じて、火星飛行機での利
用を目指して開発中の姿勢検出センサのテストも行う（本試験では、航法誘導制御にはGPSを含む既存技術
を用いる）。温度計測としては、制御および解析に必要な部分のみを実測し、事前予測解析と比較する。飛行

名称 個数 型番 使用目的
3軸角速度計 1 ANALOGDEVICES, ADXRS300 横方向制御
2軸磁気方位計 1 電通企工 , AM-45P 方位制御
GPS 1 GARMIN, GPS 15xW 位置同定
絶対圧センサ 1 Honeywell, PPT 静圧計測 , 高度同定
3軸加速度計 1 ANALOGDEVICES, ADXL210AE 空気力計測
差圧センサ（動圧） 1 All Sensors Corporation,0.5 INCH-G-4V 横方向制御 , 動圧計測
差圧センサ（迎角） 1 All Sensors Corporation,1 MBAR-D-4V 迎角計測
差圧センサ（横滑角） 1 All Sensors Corporation,1 MBAR-D-4V 横滑り角計測
温度計 1 ANALOGDEVICES, AD594 摂氏温度計 アビオボックス内温度計測
熱電対 3 Jタイプ熱電対 AD594は基板実装 総温計測 , 機体内部温度計測
フォトダイオード 10 浜松ホトニクス , S1226-18BK 姿勢検出システム試験用
サーモパイルセンサ 10 HEIMANN Sensor, HTIA-E 姿勢検出システム試験用
ひずみゲージ 3 350Ωゲージ 3線式 主翼主桁ひずみ計測
カメラ 1 CC030100 画像撮影
ポテンショメータ 5 FCP12AC型 舵面舵角計測

表 1　搭載センサ
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時間は 2分、飛行距離は 12km～ 13kmである。切り離し高度からの降下距離は 4km程度である。飛行デー
タ取得後、パラシュートを開傘し、海面上まで緩降下して飛行試験を終了する。

図 6　ゴンドラに搭載された飛行試験機（実際の試験の際は全面を発泡パネルで覆う）

図 7　実験シーケンス
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ゴンドラ（図 6）の大きさは高さ約 2.53m、幅約 2.92m、奥行き約 0.95m（突起部除く）である。総重量
は約 220kgである。機体の切り離しまでゴンドラ内に収納した主な目的は、上昇中に直射日光により主翼や
尾翼の表皮として使われているフィルムが加熱され収縮することで翼形状が変形することや搭載機器が加熱さ
れ熱暴走することを防ぐことである。そのために厚み 5mmの発泡スチロールで覆っている。ゴンドラを軽量化
するため骨組みはアルミ製とし、コンピュータシミュレーションにより放球衝撃・着水衝撃に耐えられる必要最
低限の部材で構成している。また、ゴンドラは着水後回収する必要があるため、浮力についても検討しており、
着水の衝撃で発泡スチロールの 8割が脱落しても海面上で浮くことが出来ることを確認している。
図 8に機体システムのブロック図を示す。飛行試験機の飛行制御MPU基盤としては軽量・小型であること

が特徴のMAVC1（ワイズ・ラブ社製）を用いている。計測系および無線通信機器とはUARTで接続され
ている。計測系からのデータはアナログアンプ基板・データ処理用MPU基盤を介して飛行制御MPU基盤
に伝えられる。また、サーボモータドライバを介してエルロン・エレベータ・ラダーの各舵面を制御する。なお、
軽量化のため飛行試験機は無線信号送信機のみ搭載し無線信号受信機は搭載していない。気球により上昇し
ている間の地上局とのデータの送受信はゴンドラに搭載した別のアビオニクスを経由して、大気球実験グルー
プ提供アビオニクス系が行う。

図 9にゴンドラシステムのブロック図を示す。ゴンドラシステムについても飛行試験機と同じMAVC1を飛
行制御MPU基盤として用いている。ゴンドラシステムの主な機能は、気球により上昇中にゴンドラの向いてい
る方位および位置を計測すること、機体にヘルスチェックコマンドや切り離しコマンドなどのコマンドを送信する
こと、ヘルスチェックデータを受信すること、ゴンドラの扉を開くこと、および機体をゴンドラから切り離しこと、
の 5つである。

図 8　ブロック図（機体システム）
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3.　飛行試験の結果
試験は 2016年 6月 12日に大樹航空宇宙実験場で行った（図 10）。実験に用いた気球は午前 3:33に放球

され、午前 6:20に高度 36.1kmで機体の切り離しを行った。図 11に放球から機体切り離しまでの各部の温
度の計測値と温度予測モデル値の比較を示す。実験結果は、機器の正常作動温度範囲内に収まっており、ヒー
タによる温度制御が正常に作動していることを示している。また解析による予測も良い一致を示しており、事前
の熱対策はうまく機能したと言える。なお、上昇中の外気温度と総温プローブ温度の間に乖離がみられるが、
これは機体の温度が総温プローブに伝導していることが原因と考えられる。以上のように、放球後目標到達高
度に達するまで、機体内部は適切な温度に保たれ搭載機器は正常に動作していることが確認された。

図 9　ブロック図（ゴンドラシステム）

図 10　放球時の様子
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飛行試験機切り離し時はゴンドラが上空の風の影響により低周波数で回転していたため、機体の切り離し方
位角が約 180度（ほぼ真南）になるときを見計らって機体を切り離した。ゴンドラの方位の推定にはゴンドラ
搭載地磁気方位計およびゴンドラ内搭載カメラの画像に写る太陽光を利用した。図 12に機体切り離し時のゴ
ンドラ位置（ゴンドラ搭載 GPSにより計測、オレンジ四角で示す）、飛行中の機体位置（機体 GPSにより計測、
赤四角で示す）、および推定着水位置を示す。機体のGPSデータは一部しか得ることができなかったが、想
定通り目標方位角の方向に飛行していることが分かる。着水位置は地上局アンテナで追尾した機体の方位角お
よび仰角と飛行シミュレーション結果から推定したものであるが、設定した飛行範囲内で着水していることが分
かる。

図 10　放球時の様子（続き）

図 11　機体放出までの温度履歴
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一部データ取得が出来なかった時間もあったが、飛行試験で計測されたデータのレイノルズ数およびマッハ
数範囲を図 13に示す。飛行試験の際は飛行高度および飛行速度の変化に伴いレイノルズ数とマッハ数が時々
刻 と々変化している。そのため、翼弦長基準レイノルズ数が数万の範囲で亜音速から遷音速までの空力データ
を取得できている。機体切り離し後 10秒から 30秒までの揚力係数、抵抗係数、揚抗比と風洞試験結果の
比較を図 14に示す。実線が風洞試験結果 6)（主翼翼弦長基準レイノルズ数 33,000および 70,000の計測結果）
を示しており、○が飛行試験結果を示している。風洞試験での計測データについては、迎角設定誤差及び風
洞計測装置の仕様からくる誤差（2σ値）をエラーバーとして表示してある。飛行試験の際は飛行高度および
飛行速度の変化に伴いレイノルズ数が時々刻 と々変化するため、レイノルズ数に応じて色づけしている。揚力係
数についてみると風洞試験結果と比較し揚力係数が 0.2程度低い計測結果が得られた。この原因については
圧縮性の効果や機体の変形などが考えられる。抵抗および揚抗比についても飛行試験結果は風洞試験結果に
比べやや低い値になっていることがわかる。

図 12　飛行経路
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図 13　飛行試験データのレイノルズ数およびマッハ数範囲
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図 15にレイノルズ数 33,000±2,000での計測データ、図 16にレイノルズ数 70,000±2,000での計測データを
示す。黒点が飛行試験での計測結果であり、エラーバーがその計測点の前後 1秒間の最大値と最小値の幅
を示している。青または赤の実線が風洞試験での計測データであり、エラーバーは迎角設定誤差及び風洞計
測装置の仕様からくる誤差（2σ値）である。これらの図からも同様の傾向が確認できている。

図 14　飛行試験で計測された揚力係数（左上），抵抗係数（右上），揚抗比（左下）

図 15　飛行試験で計測された揚力係数（左），抵抗係数（中），揚抗比（右）(Re=33,000±2,000)
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4.　まとめ
風洞試験や数値流体力学の検証のための機体の空力データを取得することと、JAXAの大気球を利用した
高高度飛行試験基盤技術を確立することを主な目的として、火星飛行機の飛行試験機の高高度飛行試験を実
施した。目標到達高度に達するまで、機体内部は適切な温度に保たれ搭載機器は正常に動作することが確認
されるとともに、飛行試験機は問題なく飛行試験を開始し、大気球を利用した高高度飛行試験基盤技術を確
立することが出来た。また、限られた時間ではあるが、機体の空力データを取得することに成功した。当初予
定していた定常滑空状態での空力データや低迎角時の空力データは得られなかったが、風洞実験では得られ
ないレイノルズ数、マッハ数範囲における貴重な空力データを取得することができた。
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