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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．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．そのため，火星探査飛行機を実現

するためには機体や搭載機器の大幅な軽量化，空力性能・推進性能の大幅な向上が必要とされてい

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 
飛行試験機は機体重量約6.5kg，スパン長約2.4m，機体長約2.3m，機体高さ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条件のもとで

設計した機体4)である．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

翼を採用している． 
図1に機体の外観を示す．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．機体はCFRP，尾翼部はバル

サで製作している．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2に示すようにエルロン，エレベータ，ラダーを用いて機体の制御を行う． 
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図1 飛行試験機の外観    図2 舵面 

 
 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． 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．  
飛行試験機は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．機体の切り離し直後にロールマニューバを行い引き起こし完了時に機

体が目標方位角を向くようにする．その後引き起こしフェーズに入る．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する（設計最大荷重倍数は１０である）．機体切り離しから 30 秒後に

定常滑空フェーズに入り指定したトリム迎角（6 度，4 度，2 度付近）でそれぞれ飛行中空力特性デ

ータを取得する．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）．飛行時間

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．  
 

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．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．朝6:20に高度36.1km

で機体の切り離しを行った．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．ただし搭載し

ていた太陽センサが正常に動作しなかったため，ゴンドラ内搭載カメラの画像に写る太陽光からゴ

ンドラの方位を推定した． 

図3に機体切り離しから45秒までの機体姿勢角の履歴，図4に機体姿勢の履歴を示す．機体は真下

向きから飛行を開始するため，ピッチ角の初期角は-90度になっている．引き起こしフェーズが終了

する切り離し後30秒までの間にピッチ角を約0度まで増加させることができているが，その後減少し

てしまっている．これは引き起こし時に30度程度のロール角がついてしまったことなどが原因と考

えられる．また，それが原因で速度が想定より高くなってしまい機体切り離しから71秒後に機体に

異常が発生し，当初予定していた120秒間の計測データは得られなかったが， 64秒間の計測データ

を得ることができた．  
 

isas16-sbs-014

This document is provided by JAXA.



 
 

図3 機体姿勢角の履歴 
 

  
 

図4 機体姿勢の履歴（右翼：緑，左翼：赤，垂直尾翼：青，２秒ごと） 
 

図5に飛行試験で計測された揚力係数，抵抗係数，揚抗比と風洞試験結果の比較を示す．実線が風

洞試験結果5)（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．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

時々刻々と変化するため，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，切り

離し直後で機体速度が遅く動圧およびレイノルズ数が低いデータについてはばらつきがあるが，飛

行速度が大きい（つまり動圧とレイノルズ数が大きい）ときは，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．

一方，抵抗については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がよい一致を示

している．揚抗比でみた場合は，計測された揚力係数と抗力係数が風洞試験より小さかったため，

結果として，飛行試験と風洞試験の結果が良い一致を示している． 
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図 5 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） 

 
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，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，当初予定していた機体の空

力データを取得することに成功し，風洞試験結果との比較を行った．その結果，飛行試験結果は風

洞試験結果よりも揚力係数，抗力係数ともに低い値を示した． 
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