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Abstract 

 This paper presents collision effect of a small UAV nose (MTOW within few kg) against a human head in 
order to establish safety standards for the purpose of the enhancement of a small UAV utilization. The 
evaluation method of a small UAV’s collision safety is studied with reference to public industrial products 
which already have safety standards, because the standardization of the collision safety for a small UAV is 
the unprecedented first trial. Based on the studies, the experimental methods of a small UAV’s collision are 
established and FEM analyses are also carried out to compare with the experimental results. As the result, the 
evaluation method of the collision safety and the design method of the shock absorption structures are 
proposed. 

 
概要 

 本論文は小型無人機(MTOW 数 kg までのものに限定する)の利用拡大を可能とする安全基準を策定

するために，対人衝突の影響を調査したものである．小型無人機の衝突安全の基準化はこれまでに

ない初めての試みであり，対人影響として既に存在している一般工業製品の安全基準を参考に小型

無人機の衝突安全評価方法を検討した．そして人体ダミーと小型無人機の衝突実験を計画し，実験

と FEM解析の整合性を評価した．以上に基づき小型無人機の衝撃吸収構造の衝突安全性評価方法と

その設計技術について提案するものである． 

 

 

 

1. はじめに 

 小型無人機は運用の簡便性や汎用性などの高い潜在能力から，国内でも民生用途向けに多く開発

されてきた．しかし民間の無人機業界団体である産業用無人航空機協会(JUAV)の安全基準や JAXA

による大樹航空宇宙実験場(北海道広尾郡大樹町)などでの小型無人機の飛行実験では，その運用は

立ち入り制限をした無人地帯に限定されている．そのため無人地帯に限らないような実用的な環境

で利用できる小型無人機はまだ存在しないと言える． 

 有人地帯を飛行させるためには無人地帯での飛行以上の高い信頼性・安全性が求められる事にな

り，JAXA 無人機システム安全技術基準では 2 故障許容相当のシステム設計が要求されるのに加え，

単位時間あたりの予測事故被害者数をある値以下にまで下げることを合わせて要求している．小型

無人機の安全性の考え方として，前者の 2 故障許容相当のシステム設計は第一に墜落/衝突をさせ

ない(＝信頼性を確保する)ことが重要である事を示している．しかし小型無人機は搭載機器に対し

ての質量や寸法の余裕が少なく，システムの冗長化に対して制約を大きく受ける事から高信頼化に

限界がある．したがって後者の単位時間当たりの予測事故被害者数を規定する事で万が一墜落/衝

 
* 平成 25 年 7 月 4 日受付（Received 4 July, 2013） 
*1 航空プログラムグループ 無人航空機利用技術チーム（現 航空本部 運航システム・安全技術研究グループ） 
*2 JAXA 招聘職員 (現 日本飛行機株式会社 航空宇宙機器事業部) 
*3 JAXA 招聘職員 (現 日本電気株式会社 誘導光電事業部) 

This document is provided by JAXA.



2 宇宙航空研究開発機構研究開発報告 JAXA-RR-13-002 

突が起きても被害を最小限とし，高信頼化に対する不足を補っているものと考えられる(図 1-1)． 

 

 予測事故被害者数＝機体墜落確率(信頼性)×人への衝突確率(人口密度)×衝突時事故被害率 

 

 

 小型無人機の利用拡大につなげていくためには単位時間当たりの予測事故被害者数を減らす努

力が必要である． 

 2012年 11 月の災害監視無人機システムによる非高密度有人地帯での実証実験[1]では，墜落時の

運動エネルギー軽減装置としてパラシュートを搭載した．しかしそこには 2 つの課題があった．ひ

とつはパラシュートは通常時は動作しないようにアクチュエータを用いて押さえていたり，パラシ

ュート開傘時はモータを止めるようにセンサを用いて開傘をモニタしなければならず，パラシュー

ト系だけでもひとつのサブシステムとなっていた．2 故障許容相当を達成するためにはパラシュー

トシステムも冗長化する必要がある事になり，システムとしては更に複雑なものになりやすいデメ

リットがあった．もうひとつの課題は運動エネルギー低減装置を搭載する要求に従いパラシュート

を搭載していたが，人への衝突時の影響度を定量化する事が非常に難しかったという事である．こ

のためパラシュートを搭載しつつも単位時間当たりの予測事故被害者数の計算では衝突時事故被

害率を 1(第三者への衝突はどのような場合でも致命傷)として計算した．その結果，有人地帯での

実証実験ではあったが飛行エリアの人口密度は非常に小さい場所に限られた． 

 衝突時事故被害率の定量化について考えると，非常に小さな紙飛行機のような小型無人機を想定

した場合，先端に鋭利な部分がなければ第三者への被害はほぼ無いと言え，衝突時事故被害率は 0

に非常に近いものになると考えられる．一方で 150kg 程度の大きな無人機を想定した場合，減速し

ていても墜落時に地上の第三者に衝突すれば少なからず被害が発生する事は容易に想像できる．国

内で多く開発されている数 kg の小型無人機の場合は，衝突時事故被害率を 0 にすることは難しい

が軽量・低速性を考慮すれば機体構造の工夫次第ではかなり小さい値とすることができるのではな

いかと考えられる． 

 こうしたことから，小型無人機を有人地帯で運用する際の対人安全性を高める手段として，機体

が墜落して第三者に衝突したとしても被害を最小とする衝突安全技術の研究を開始した．将来小型

無人機の利用ニーズ拡大に対し衝突安全技術の研究を推進させ，基準として準備し，運用環境を整

えておくことでそれに応えることが可能となる．また小型無人機の衝突安全技術の研究は他で行わ

れていない独自のものであり，これを実現することは国内のみならず世界的に見ても小型無人機の

利用拡大のきっかけとなり得ると考えられる． 

 図 1-2 に本研究の全体像を示す．最終目標である運用環境の整備に対し，今回はこれまでに行っ

た衝突実験と FEM解析による小型無人機の対人安全性の評価方法について述べる． 

 

図 1-1 予測事故被害者数の計算概念 

図 1-2 研究の全体像と今回の検討範囲 
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2. 小型無人機の対地安全性 

 

2.1 小型無人機の対地安全性要求 

 有人地帯を運用する際の小型無人機の対地安全性については JAXA“無人機システム安全技術基準 

JERG-5-001A”においては単位時間あたりの予測事故被害者数をある値以下に低く抑えるというか

たちで要求されている．これは“被害リスク”を“機体の信頼性”と“第三者に衝突する確率”，“第

三者に衝突した際に致命傷を負わせる確率”の積で定量化するものである(図 2-1)[2][3]．無人機

と有人機の被害リスクに対する大きな違いは，有人機は搭乗者への被害リスクを考慮して機体シス

テムの高い信頼性が要求されるのに対し，無人機は地上の人への被害リスクを考慮している点にあ

る． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

2.2 一般製品の安全基準 

 すでに一般的に利用されている工業製品には，利用者や第三者に対して危害を与えない，もしく

は被害を最小とするための様々な基準が存在する．小型無人機の対人安全性を検討するにあたり，

手がかりを得るためにこれらを調査した[4]．最終的な目標は有人地帯での小型無人機利用の拡大

であるため，一般的に受け入れられやすい考え方にする必要があるという点においても既に存在し

ている安全基準を参考にすることは合理的と考えた．一般工業製品の調査において有人/無人地帯

での運用環境を規定しているのかは重要なポイントであると考えると共に，想定する被害を人に対

してにのみ限定するか，財産に対してまで考慮しているかにも注目し，調査しまとめたものが表 2-1

である． 

 

 

 

図 2-1 被害リスクの考え方 
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表 2-1 一般製品の対人安全基準 

製品 

有人 

地帯 

運用 

安全基準有

無 
概要 備考 

第三

者 
財産 

自動車 ○ ○ × 
歩行者に対する頭部損傷基準有り 

(HIC：Head Injury Criterion<1000)  

国交省：法令 

自動車の歩行

者頭部保護基

準 

鉄道 × × × 

搭乗者の安全/線路内に人が入らない/車両が

飛び出さないことに重点 

第三者への衝突安全基準は無い 

国交省：法令 

鉄道の技術基

準 

船舶 △ △ △ 
船の大きさにより自動衝突予防装置/レーダ反

射器/船舶自動識別装置の設置基準有り 
国交省：法令 

遊具(公園

等)/玩具/生

活用品(乳幼

児・福祉・ス

ポーツ・自転

車用品等) 

○ ○ × 

遊具使用者(子供)の安全について指針有り 

遊具設置範囲/安全距離/構造等 

この中で接地面の衝撃緩和として HIC<1000 ま

たは 200G 以下の数値が参考で記述 

玩具については ST マーク 生活用品には SG

マーク制度があり個別基準が設けられている

(賠償制度有り) 

国交省：都市

公園における

安全確保に関

する指針 

(財)製品安全

協会：基準 

ロボット(介

護・生活・警

備等一般エ

リア用＝サ

ービスロボッ

ト) 

△ △ × 

2006 年度中に安全性ガイドライン策定に向け

作業中 項目：材質/形状/速度/パワー/存在

検知/緊急停止など ただし定量的な基準値は

無し(参考値のみ) 実績：愛・地球博 2005 にお

いて個別安全委員会を設け出展メーカに対し

資料審査 この時も基準値は無し 

日本ロボット工

業会 日機連：

ロボット安全基

準策定報告書 

愛・地球博安

全性ガイドライ

ン 

民間航空機

(滑空機，モ

ータグライダ

ー，飛行船

含む) 

○ △ △ 

直接的な第三者に対する基準は無いが衝突予

防，離着陸安全確保のための航行方法，航空

管制等の基準有り 

国交省：法令 

ハンググライ

ダー 
○ × × 第三者に対する基準無し 

日本ハンググ

ライディング連

盟：製造基準 

耐空性基準 

熱気球 ○ △ △ 

具体的/定量的な規定は無いが全般的規定有

り(第三者の生命，財産等を危険にさらすような

飛行を行ってはならない．また事故が起きた時

のため十分な配慮がなされていなければなら

ない) 

日本気球連

盟：飛行安全

規定 

模型飛行機 × × × 第三者に対する基準無し(業界ルール・マナー) 
日本ラジコン電

波安全協会 

(参考)機械

一般 
○ ○ × 

機械設計一般に対する安全性原則 リスク低

減手順(リスクアセスメント)/安全設計/保護対

策/残存リスク評価 

JIS/ISO 
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 全般的には個別基準が無い場合でも第三者に対しては安全性原則（ISO12100/JIS B 9700、ISO/IEC 

Guide51）等に従ってリスクアセスメントを実施する事になっているのに対し，第三者の財産につ

いてはどれも基本的に基準は無く，事故による損害が発生した場合は保険で対処する考え方を採っ

ている．よって小型無人機の場合であっても第三者の財産に対しては基本的には保険で対処する考

え方が適用可能と考えられる．例外として財産であっても高速道路や鉄道への墜落/不時着による 2

次被害を想定すべきケースがある．この場合飛行エリアの設定方法など運用で対処すべき問題とな

る． 

 自動車，鉄道，船舶，航空機のような乗り物においては搭乗者の安全を第一に考えている．鉄道

は運用が専用軌道で行われており，そこへ歩行者といった第三者が立ち入らないようにしているた

め第三者に対する衝突安全基準は存在しない．小型無人機における立ち入り制限区域による無人地

帯での運用はこれに近い考え方である． 

 有人の航空機は航空機同士の衝突を防止するための衝突予防装置や運行管制といった事は考慮

されているが，墜落時の地上にいる第三者に対して衝突した時の安全基準は当然ながら存在しない．

操縦者による危険回避能力がある事が有人地帯上空を飛行する上で無人機との大きな違いとなっ

ている． 

 自動車は第三者に対する衝突安全が考慮されている唯一の乗り物である．自動車が歩行者に衝突

した際に，歩行者頭部がエンジンフードなどにぶつかる現象を人体ダミーを用いて実験しており，

人体ダミーの頭部に埋め込まれた加速度センサを用いて頭部障害基準 HIC(Head Injury Criterion)

を計算して定量的な評価を行っている． 

 遊具，玩具等については，ISO/IEC Guide51 等のリスクアセスメントを導入したり，これまでの

経験や専門家の見識から形状・素材・化学的特性・強度などといった具体的・定量的な個別基準を

設けると同時に，ST マークや SG マーク等の認定制度を運用して使用者への識別も行っている．こ

の他，公園の遊具やヘルメットについては自動車同様 HIC を用いた評価が行われている． 

 本調査のまとめとして小型無人機の対人安全性を検討する上で利用できるものは，一般工業製品

として広く受け入れられている頭部障害基準 HIC を用いた評価方法であると考える(図 2-2)．第三

者の財産に対しては保険で対処する考え方が良い． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

欧米：自動車や公園遊具（滑り台等からの落下衝突）などで基準として使用
日本：自動車の衝突や公園遊具等の安全性評価基準の一部として使用

衝突安全指標

■HIC＜1000
（Head Injury Criterion：頭部傷害基準）

■頭部加速度＜200G（または250G）

対人安全指標 ： HICと加速度を提案

衝突の影響を、自動車や遊具など広く使われている安全指標で評価

HICと救命確率

出典：日本の歩行者保護規制と救命効果
鴻巣敦宏、国際交通安全学会誌 Vol31,No.2

安全指標として、社会に受け入れられ易いものを選定

図 2-2 HICの概要 

[5] 
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2.3 小型無人機の対地安全方式 

 小型無人機は着陸用の脚を持たないものが多く，着陸方式として様々なものが存在する．対地安

全性の確保を目的としたものではないが，速度を減らして機体を壊さないように回収するものであ

ることから対地安全方式として利用できる可能性がある．代表的なものはパラシュートであるが，

この他にエアバッグやディープストールランディング，またこれらを組み合わせた方式などが存在

する．パラシュートに関しては緊急時に対地安全性を得ることを目的として搭載している小型無人

機も多い． 

 対地安全性を得るための専用の方式としては表 2-2 に示すように，衝撃吸収構造や衝突速度，衝

突質量を小さくする事で衝突による衝撃を小さくする衝撃緩和方式，ピトー管などの突起物を胴体

先端や翼前縁に付けない怪我防止方式，警告音や光によって地上の人に衝突を避ける事を促す注意

喚起方式が主なものとなる．第三者への障害を減らすためには直接的な衝撃を小さくできる衝撃緩

和方式が必要であり，怪我防止方式は併用されている事が望ましいと考える．注意喚起方式は気付

かなければ効果が無く補助的なものと言える． 

 またこれらのうち動作指令によって意図的に使用するものについては，墜落に至る前の故障が原

因で動作しなくならないように冗長化されている必要がある． 

 
表 2-2 小型無人機の対地安全方式の比較 

対地安全方式 安全対策項目 概要 

HIC 

低減 

効果 

動作 

指令 

MTOW 

数 kg 

適用性 

衝撃緩和方式

(速度低減) 

パラシュート 
パラシュートを開傘して衝突速度を

落とし、衝突時の衝撃を緩和する 
○ 

× 

必要 
○ 

ディープスト

ール 

故意に失速させたまま落下させ、衝

突時の衝撃を緩和する 
○ × ○ 

衝撃緩和方式

(衝撃吸収) 

エアバッグ 

衝突時に機体全体または一部をエア

バッグで覆い、衝突時の衝撃を吸

収・緩和する 

○ × ○ 

衝撃吸収構造 

機体の材料、構造様式を工夫するこ

とにより衝突時の衝撃を吸収・緩和

する。 

○ 
○ 

不要 
○ 

衝撃緩和方式

(質量分散) 
衝突分解 

衝突衝撃によって機体を意図的に分

解するように設計する 
△ ○ △ 

怪我防止方式 

突起物・鋭角

除去 

機体表面の突起物や鋭角部材を無く

し、人体への損傷を低減する 
× ○ ○ 

回転物保護 
プロペラ等回転物による人体への損

傷を低減する 
× ○ ○ 

注意喚起方式 警告音・光 

衝突の恐れがあることを、音や光で

周囲に警告を発し地上者の回避を促

す 

× × ○ 

 

 これにより HIC低減効果が見込まれ，衝突検知センサや作動アクチュエータなどが不要な独立し

た安全方式であり，数 kg の機体に適用見込みのある“衝撃吸収構造”を小型無人機の対地安全方

式として検討する事が妥当と考えた． 
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3. 小型無人機を模擬した半球形状供試体による衝突実験 

 

3.1 概要 

 2章の結果を受けて，小型無人機の対人衝突安全性の評価方法を検討した．人体に与える影響を

評価する必要があることから，自動車の衝突実験と同様に人体ダミーを使った衝突実験による評価

を行うこととした．小型無人機の衝突実験はその実験方法が確立されたものでは無いため，直立さ

せた人体ダミーに対して小型無人機を射出して衝突させる方式を採用したが，衝突速度や方向，位

置については任意の値として様々な条件を実験できるようにした．射出する供試体については，材

料は量産されるような機体を想定したプラスチック系のものとしつつ，形状を小型無人機の胴体先

端形状を模擬した単純な半球形状のものとすることで，専用の供試体を作る他に市販されている材

料も評価できるようにした． 

 

3.2 実験装置 

3.2.1 実験装置概要 

 衝突実験装置の機構は，バンジー・カタパル卜方式をベースとした．カタパル卜方式は本実験で

ターゲットとする全備重量 4kg，翼幅2mの無人機を離陸に必要な速度まで加速して射出した実績が

あること，ゴムの初期張力(伸び率)を変えることで衝突速度の調整しやすいこと，メンテナンスが

容易で消耗部交換による繰り返し使用が可能，再現性が高いといったメリッ卜がある． 

 図 3-1 に実験装置の外観図を示す．構成としてはカタパル卜部本体とそれを支える 2 台の鉄製の

ベース架台に分かれ，供試体は図中の左に向けて射出される．カタパルトレールの長さは 4m，射出

口の高さは人体ダミー頭部に合わせ 1.65m とした． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

3.2.2 ベース架台 

 カタパル卜を支えるベース架台の外観写真を図 3-2 に示す．架台は前後の 2台に分かれ天板部に

カタパル卜の脚をボルトで締結する(図 3-3)．移動の際は車輪を使い設置場所を決めたら固定用の

脚をジャッキアップして固定する． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 3-2 ベース架台の固定 

図 3-1 実験装置外観 

4000 
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3.2.3 カタパル卜 

 カタパル卜はゴム張力を利用して台車に載せた供試体を指定速度で射出する機能を持つ．カタパ

ル卜の概要を図 3-4 に示す．供試体を台車③に乗せた状態で図 3-4右方向へ牽引し，トリガー⑨を 

下に下ろすと左方向へ供試体が射出されるしくみである． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

3.2.4 台車 

 供試体を乗せる台車は図 3-5(a)に示す外観をしており 8 つ車輪でレールに沿って滑走する．予備 

実験の結果から射出後の供試体の姿勢を安定させるために内部スペーサーを入れた．台車前方につ

ながれたロープは滑車を介してレール内部のゴムチューブに繋がっており，台車を後方に牽引して

離すとゴム張力により加速され供試体を射出する．台車自体は後方につながれた 2本のストッパー

ロープ(図 3-5(b))により射出口の手前で停止するようになっている．ストッパーロープの他にトリ

ガーに固定するためのトリガー用ロープと，台車を発射位置まで牽引するための牽引用ロープが繋

がれる(牽引用ロープはトリガーに固定後外す)． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 3-4 カタパルト概要 

図 3-3 カタパルトの固定 

図 3-5 台車概要 
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3.2.5 射出機構 

 台車後方に取り付けたトリガー用ロープの反対側は，スター卜位置まで牽引して図 3-6(b)中央付

近に示すトリガーレバーのフックに引っ掛け，トリガーレバー・ロックピン(図 3-6(a))を差し込む．

ピンを外してトリガーレバーを下に下げるとロープが外れて射出されるしくみである．トリガー用

ロープはゴムチューブを引き延ばす長さを決めるものであり，射出速度に応じて長さの異なる 6種

類(図 3-7)を用意した．長いものから順に 2m/s，4m/s，6m/s，7m/s，8m/s，10m/s 用となっている．

射出時に台車を射出口手前で停止させるためのストッパーロープ(図 3-8(b))は，停車時の衝撃を吸

収するゴムチューブを介してレール部手前側の脚に繋がれている(図 3-8(a))． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

3.2.6 射出角度変更治具 

 カタパルト脚とベース架台の間に専用の治具を挟みこむことで射出角度を下方向きに変更する 

ことができる．治具は 5度下方，10度下方の 2種類がある．射出角度変更時の形態を図 3-9 に示す． 

図 3-7 トリガー用ロープ 

図 3-8 ストッパー装置 

図 3-6 射出機構概要 

トリガーレバー

フック 
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3.2.7 射出速度検出装置 

 供試体の射出速度を検出するため図 3-10(a)に示す構成の装置を取り付けている．射出口に取り

付けた 2 組のレーザーセンサ(図 3-10(b))の信号から，2 点聞の通過時間を計測し速度を算出して

いる．前方側の架台に電源，小型 PLC，アンプが取り付けられており(図 3-10(c))，操作および射

出速度の確認は後方の架台に取り付けたタッチパネルで行う．  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

3.2.8 人体ダミーと計測装置 

 供試体を衝突させる人体ダミーは自動車衝突試験などで用いられる Denton ATD 社の HybridⅢ 

50th(Male)を用いた．頭部と胸部に 3軸加速度センサ，首の上部と下部に 6 軸ロードセル，胸部に

変位センサ(※今回の実験では使用せず)が取り付けられている．衝突時の各センサの出力は FITパ

シフィック社よりレンタルした MINIDAU K3700 により収録しノート PCへ取り込む．データ収録用

のアプリケーションにはクラッシュデザイナー(Ver.2.4.0)，HIC 値算出などの後処理には 

図 3-9 射出角度の変更 

(b)検出センサ部              (c)電源，PLC，アンプ部 

図 3-10 射出角度の検出方法 

小型 PLC 
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EVAluation PC (Ver.2.5.6)を用いた．また，衝突時の様子を側方から高速度カメラを用い，射出

口のレーザーセンサからの信号をトリガーとし，1/1000 秒/コマで撮影した． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

3.3 実験方法 

 衝突実験は日本飛行機株式会社・横浜工場の技術試験場の一角において実施した．図 3-13 に衝

突実験の機材構成を示す．人体ダミーの周囲には安全のため緩衝材で囲っている他，衝突後に転倒

するダミー人形を保護するためのエバーマットを後方に敷いている．高速度カメラは人体ダミーの

側面，頭部と同じ高さから撮影した．人体ダミーのセンサケーブルは衝突後に錘部落下により傷つ

かないように緩衝材を上に乗せ，データ収録器まで配線している．供試体のセットは内部にスペー

サーを入れ台車入り口付近にセッ卜するようにした．ダミー人形は股関節を固めに調整しバランス

をとることで自立可能なことから保持具は使用しなかった． 

Hybrid Ⅲ 50th Percentile Male Pedestrian test dummy 
（Denton ATD 社製） 
 
身長：約 170cm 
体重：約 80kg 
 
頭部に 3 軸加速度センサを搭載 

図 3-11人体ダミー 

図 3-12 衝突実験計測系 

高速度カメラ(Photron APX-RS) 
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 実験手順は以下となる． 

(1) ホイス卜を使って人体ダミーを立たせ，射出口正面に頭部位置を合わせる． 

(2) 実験速度に合わせたトリガーロープを台車に結び，ストッパーロープの長さを実験速度に合わ

せた長さに延長ロープを使って調整する． 

(3) 錘をボルト止めした供試体を台車にセットし，牽引ロープを引いてバンジーを伸ばし，発射可

能状態とする． 

(4) 高速度ビデオカメラを録画開始待ち状態とする． 

(5) 人体ダミーセンサをデータ取得開始待ち状態とする． 

(6) 射出操作者は周囲安全を確認し，カウントダウンとともにトリガーレバーを下ろし供試体を射

出する(人体ダミー計測担当者は射出 1秒前から計測を開始する)． 

(7) 供試体が衝突し人体ダミーが保護マット上に転倒した後，人体ダミー計測担当は計測を停止す

る．高速度カメラは自動で記録を停止する． 

(8) 高速度カメラ映像，ダミー人形センサデータのファイル保存を行う． 
 

図 3-14 衝突実験配置状況 

図 3-13 衝突実験システム図 
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3.4 半球形状供試体衝突実験 

3.4.1 半球形状供試体 

 人体ダミーに衝突させる供試体は図 3-15 に示すように半球形状供試体とバラスト部，半球形状

供試体をバラストに固定するためのリングで構成される．半球形状供試体は表 3-1に示す材質の異

なる 5 種類を用いた．供試体 A は東レ衝撃吸収プラスチック SQ133，供試体 B，C，D については市

販品を購入，供試体 E の GFRP については衝突験用に新たに製作した．購入品については供試体 A

の外形に最も近い外形のものを選択した．供試体 Eは供試体 Aと同じ外径寸法で製作した． 

 半球形状供試体は固定リングによりフランジ部を挟み込み，バラストの円盤部に固定した．供試

体 A，E はフランジ部が厚いため，半球形状供試体フランジの外側にスペーサーリングを挿入した．

供試体全体の質量は衝突安全技術の適用を想定した災害監視無人機の 4.7kg(2010年時)となるよう

バラストで調整し，衝突速度は着陸進入速度 7m/s(2010年時)と，一部供試体については実験装置

で射出できる最大速度の 10m/s とした． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
表 3-1 供試体概略諸元 

 

3.4.2 衝撃吸収プラスチック SQ133 供試体 

 材料単体での衝撃吸収性能が高く，非常に割れにくい性質を持つ衝撃吸収プラスチック SQ133供

試体は総数 30個(図 3-16)用意した．このうち 18 個を衝突実験に用いると共に，そのうちの 1 個に

ついては 3回の繰り返し実験を行い耐久性・再利用性を検証した．供試体は射出成型により成形さ

れており，寸法・質量の個体差は少ないものとした(表 3-2)． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Type 材質 外径[mm] 厚さ[mm] 質量[g] 備考 

A 衝撃吸収プラスチック

SQ133 

134 2 55 東レ開発品 

B 発泡ポリスチレン 150 15 13 市販品 

C ＰＥＴ 100 0.5 14 市販品 

D 塩化ビニール 150 0.3 8 市販品 

E ＧＦＲＰ 134 0.6 47 新規製造 

図 3-16 衝撃吸収プラスチック SQ133供試体 

図 3-15 半球形状供試体 
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表 3-2 衝撃吸収プラスチック SQ133供試体諸元 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

3.4.3 発泡ポリスチレン供試体 

 市販されている外径 150mm，厚さ 15mm の半球形状の発泡ポリスチレン(発泡スチロール)を 8個入

手し，供試体として 5個を使用した．フランジ部が無いためスペーサーリングは用いず，供試体の

固定はテープで行った． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Type No 
質量 

[g] 

外径 

[mm] 

厚さ 

[mm] 

フランジ幅 

[mm] 

A 

SQ133 

1 55.44  134 2.0  6.5 

2 55.34  134 1.9  6.5 

3 55.32  134 1.9  6.5 

4 55.42  134 2.0  6.5 

5 55.31  134 2.0  6.5 

6 55.34  134 2.0  6.5 

7 55.41  134 2.0  6.5 

8 55.28  134 2.0  6.5 

9 55.30  134 1.9  6.5 

10 55.40  134 2.0  6.5 

11 55.34  134 1.9  6.5 

12 55.38  134 1.9  6.5 

13 55.33  134 2.0  6.5 

14 55.35  134 1.9  6.5 

15 55.32  134 1.9  6.5 

16 55.33  134 2.0  6.5 

17 55.32  134 1.9  6.5 

18 55.32  134 1.9  6.5 

19 55.33  134 2.0  6.5 

20 55.35  134 2.0  6.5 

21 55.31  134 1.9  6.5 

22 55.31  134 2.0  6.5 

23 55.28  134 2.0  6.5 

24 55.35  134 2.0  6.5 

25 55.33  134 2.0  6.5 

26 55.34  134 2.0  6.5 

27 55.37  134 2.0  6.5 

28 55.28  134 2.0  6.5 

29 55.34  134 2.0  6.5 

30 55.34  134 2.0  6.5 

図 3-17 発泡ポリスチレン供試体 
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表 3-3 発泡ポリスチレン供試体諸元 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

3.4.4 PET 供試体 

 外径 100mm，厚さ 0.5mm(販売元公称値)の市販品を 10 個入手(内 2 個は実験実施中に追加)した．

厚さが薄く衝撃吸収性能が低いため 6回の衝突実験のうち 4回は 2枚重ねとして実験した．スペー

サーリングは用いずフランジ部を固定リングで押さえ取り付けた．重量，寸法のばらつきは小さか

ったが，厚さは公称値よりも薄かった． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
表 3-4 PET供試体諸元 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

3.4.5 塩化ビニール供試体 

 外径 150mm，厚さ 0.3mm(販売元公称値)の市販品を 8個購入し，5回の衝突実験を行った．厚みが

薄いためスペーサーリングは用いず，フランジ部を固定リングで押さえ取り付けた． 

Type No 質量 

[g] 

外径 

[mm] 

厚さ 

[mm] 

フランジ

幅 

[mm] 

B 

発泡 

ポリスチ

レン 

1 13.29  150 15  0 

2 13.20  150 15  0 

3 13.18  150 15  0 

4 13.36  150 15  0 

5 13.26  150 15  0 

6 13.36  150 15  0 

7 13.42  150 15  0 

8 13.46  150 15  0 

Type No 
質量 

[g] 

外径 

[mm] 

厚さ 

[mm] 

フランジ幅 

[mm] 

C 

PET 
1 8.45  100 0.37  6 

2 8.32  100 0.35  6 

3 8.31  100 0.35  6 

4 8.51  100 0.37  6 

5 8.39  100 0.36  6 

6 8.54  100 0.36  6 

7 8.17  100 0.34  6 

8 8.36  100 0.35  6 

9 8.57  100 0.35  6 

10 8.26  100 0.35  6 

図 3-18 PET供試体 
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表 3-5 塩化ビニール供試体諸元 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

3.4.6 GFRP 供試体 

 衝突実験用に新規に製造した．半球部外径は支給樹脂供試体に合わせ 134mmとし幅 7.5mm のフラ

ンジ部を設けた．型成形は供試体の外側のみとし，ウェットレイアップ成形方法にて製作した．積

層数は 2plyとした．8個の供試体を製作し，5 回の衝突実験を行った．材料は模型用として市販さ

れ，無人機でも使用実績のあるタイランド製ガラスクロス(M200)とポリエステル樹脂(ディーエイ

チマテリアル(株)製サンドーマ 5595APT-M)を使用した．製造工程写真を図 3-21に示す． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

表 3-6 GFRP供試体諸元 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Type No 
質量 
[g] 

外径 
[mm] 

厚さ 
[mm] 

フランジ幅 
[mm] 

C 

塩ビ 
1 14.21  150 0.26  8 

2 13.80  150 0.25  8 

3 14.43  150 0.26  8 

4 14.31  150 0.27  8 

5 14.49  150 0.27  8 

6 13.71  150 0.25  8 

7 13.87  150 0.26  8 

8 13.91  150 0.25  8 

Type No 
質量 
[g] 

外径 
[mm] 

厚さ 
[mm] 

フランジ幅 
[mm] 

E 

GFRP 
1 46.66  134 0.6  7.5 

2 46.89  134 0.6  7.5 

3 45.18  134 0.6  7.5 

4 49.49  134 0.7  7.5 

5 45.26  134 0.6  7.5 

6 45.21  134 0.6  7.5 

7 43.49  134 0.7  7.5 

8 45.35  134 0.7  7.5 

図 3-19 塩化ビニール供試体 

図 3-20 GFRP供試体 
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3.4.7 バラスト 

 バラストは SUS製で供試体を取り付けるφ170mm，厚さ 5mmの円盤部と 120mm×120mm の 2つの角

柱部(バラスト①、バラスト②)で構成される．個々のパーツはボルトで締結され，円盤部とバラス

ト①を結合させて 4.5kg とした。供試体を固定するスペーサーリング，固定リングは円盤部にボル

トで固定した． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

ガラスクロス 成形型

クロス貼付 成形

図 3-21 GFRP供試体製造工程 

円盤部 バラスト① バラスト②

(a)正面図 (b)側面図

図 3-22 バラスト 
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3.5 衝突実験結果 

3.5.1 実験ケース 

 衝突実験は表 3-7 に示すように A～E について 7m/sで材料の比較を行い，A については 10m/sを

行うことで衝突速度での比較を行った．  

表 3-7 実験ケース 

 

Case 

No. 

実験ケース 
射出速

度(m/s) 
備考 

group 供試体 
供試体 

No. 

T-1 

A SQ133 

1 

7 

  

T-1b 1 同一供試体 2射目 

T-1c 1 同一供試体 3射目 

T-2 2   

T-3 3   

T-4 4   

T-5 5   

T-6 6   

T-7 7   

T-8 8   

T-9 9   

T-10 10   

T-11 

A SQ133 

11 

10 

  

T-12 12   

T-13 13   

T-14 14   

T-15 15   

T-16 16   

T-17 17   

T-18 18   

T-21 

B 

樹脂 2 

発砲ポリスチレ

ン 

1 

7 

  

T-22 2   

T-23 3   

T-24 4   

T-25 5   

T-26 

C 
樹脂 3 

PET 

1 

7 

供試体 1個のみ 

T-27 2 供試体 1個のみ 

T-28 3,4 供試体 2個を重ねる 

T-28b 9,10 供試体 2個を重ねる 

T-29 5,6 供試体 2個を重ねる 

T-30 7,8 供試体 2個を重ねる 

T-31 

D 
樹脂 4 

塩ビ 

1 

7 

  

T-32 2   

T-33 3   

T-34 4   

T-35 5   

T-36 

E 
GFRP 

製作品 

1 

7 

  

T-37 2   

T-38 3   

T-39 4   

T-40 5   
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3.5.2 衝突実験の検討結果 

 人体ダミーに取り付けられた各センサのデータより，衝突時の最大加速度(頭部および胸部)，最

大荷重および最大モーメント(首上部および首下部)，頭部加速度波形より算出した HIC値の結果を

表 3-8にまとめる．ここで加速度，荷重，モーメントは 3 軸の合成値を示す． 

 今回実験を行った 5 種類の材質の中で，衝撃吸収プラスチック SQ133，発泡ポリスチレン，GFRP

の 3種類が特に衝撃吸収効果が高かった(図 3-23)．この 3種類については HIC 値の差はほとんど無

いが，発泡ポリスチレンや GFRP は衝突により供試体が破壊したのに対し，衝撃吸収プラスチック

SQ133 については衝突の瞬間には変形するものの破壊することはなく元の形状に戻すことができた． 

 衝撃吸収プラスチック SQ133 について衝突速度 7m/s で 1 度衝突させた供試体を再使用した実験

を 2 ケース実施し(Case 1b, 1c)，衝撃吸収効果に変化が出るか確認した．結果として HIC 値は 1

回目の衝突よりも 2 回目，3 回目の方が上昇したが，画像分析の結果この差は頭部への衝突位置の

違いによるものと推測され，数回の衝突に対しては再利用が可能と考える． 

 PET は 1 枚では衝突の瞬間に破裂し，衝撃吸収効果がほとんど無かったため 2 重にして実験を行

った．その結果破裂は見られなくなり衝撃吸収性能が上昇する事を確認した． 

 塩化ビニールは厚さも薄く衝撃吸収効果も低いと思われたが，単体でも PETのような破裂現象は

見られず一定の衝撃吸収効果が確認できた． 

 

 

 

 

図 3-23 実験結果比較(エラーバーは最大/最小値) 
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表 3-8 実験結果 

Case 

No. 

供試体 供試

体質

量

(kg) 

V0 

(m/s) 

Head 

Acc.(G) 

Chest 

Acc.(G) 
HIC 

Neck Upper Load Neck Lower Load 

材料 番号 備考 Fmax(N) 
Mmax 

(N･m) 
Fmax(N) 

Mmax 

(N･m) 

T-1 

A 

SQ133 

1 1 回目 4.73  6.9  28.3  16.8  34 2861 40.3  2635 109.0  

T-1b 1 2 回目 4.73  6.9  58.1  32.7  98 1970 86.4  1736 93.1  

T-1c 1 3 回目 4.73  6.9  40.8  26.1  57 2461 57.4  2256 84.1  

T-2 2   4.73  7.0  35.1  14.5  45 2865 50.4  2628 102.1  

T-3 3   4.73  7.0  30.8  10.9  38 2739 42.7  2523 99.2  

T-4 4   4.73  7.0  30.3  13.6  39 3043 33.9  2758 121.5  

T-5 5   4.73  7.0  38.0  23.4  53 2688 48.8  2495 102.4  

T-6 6   4.73  6.9  43.3  15.0  63 2586 66.0  2362 95.7  

T-7 7   4.73  6.9  43.3  12.9  62 3122 59.0  2884 138.6  

T-8 8   4.74  6.9  34.7  15.8  44 2868 51.8  2636 105.4  

T-9 9   4.73  6.9  33.2  10.8  41 2667 49.8  2480 98.9  

T-10 10   4.73  7.0  44.7  40.3  64 2421 57.2  2183 100.3  

T-11 

A 

SQ133 

11   4.73  9.8  72.6  25.2  175 4135 70.8  3934 176.5  

T-12 12   4.73  9.9  90.1  22.0  269 3593 82.6  3184 129.8  

T-13 13 
速度取

得不可 
4.73  NA 75.0  23.9  214 3939 76.9  3532 143.7  

T-14 14   4.73  9.9  65.9  27.9  169 4118 65.7  4066 194.0  

T-15 15   4.73  9.8  77.1  20.3  87 4044 24.5  3771 197.9  

T-16 16   4.73  9.9  64.4  20.9  162 4017 63.2  3615 160.2  

T-17 17 
速度取

得不可 
4.73  NA 69.0  26.9  184 4124 70.9  4008 190.5  

T-18 18   4.74  9.9  67.6  13.8  80 4032 21.1  4046 236.6  

T-21 

B 

発泡ポ

リスチ

レン 

1   4.61  7.1  35.9  17.0  40 2776 43.1  2545 91.1  

T-22 2 
速度取

得不可 
4.60  NA 50.4  17.2  45 2867 58.5  2655 98.1  

T-23 3 
速度取

得不可 
4.60  NA 48.2  50.1  41 2392 50.3  2223 81.8  

T-24 4   4.60  7.0  46.9  20.6  39 2732 51.2  2584 102.4  

T-25 5   4.60  7.0  66.2  32.9  55 2532 52.6  2419 101.8  

T-26 

C 

PET 

1   4.77  7.2  185.1  27.3  366 4037 41.5  3971 208.0  

T-27 2   4.77  7.2  259.4  30.3  733 4181 46.6  3949 219.5  

T-28 3,4 
荷重取

得不可 
4.78  7.0  NA NA NA NA NA NA NA 

T-28b 9,10 2 重 4.78  6.9  77.3  26.7  107 2504 61.4  2275 82.0  

T-29 5,6 2 重 4.78  7.0  180.3  32.2  379 3956 53.1  4002 206.2  

T-30 7,8 2 重 4.78  7.0  89.9  19.4  134 3598 47.4  3298 155.7  

T-31 

D 

塩ビ 

1   4.56  7.1  149.4  10.5  196 3303 54.0  3155 152.4  

T-32 2   4.56  7.1  205.9  25.8  294 3916 48.5  3882 216.0  

T-33 3   4.63  7.1  111.5  22.4  99 4069 47.9  3908 193.1  

T-34 4   4.63  7.1  152.0  25.2  185 4115 47.3  4062 206.6  

T-35 5   4.63  7.1  133.0  22.6  142 4062 45.6  3846 192.3  

T-36 

E 

GFRP 

1   4.59  7.0  38.5  27.5  43 3112 40.7  2886 128.1  

T-37 2   4.59  7.0  51.9  39.0  71 1641 72.6  1561 37.2  

T-38 3   4.58  7.0  51.2  30.5  60 1486 62.3  1333 83.3  

T-39 4   4.59  7.0  46.2  27.8  59 1587 78.4  1507 89.7  

T-40 5   4.59  7.0  48.4  21.4  73 2155 73.2  1630 68.7  
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3.5.3 半球形状供試体衝突実験のまとめ 

 衝撃吸収プラスチック SQ133 は衝突しても供試体が破壊せず再利用可能という点で，他の供試体

より優れていた．衝撃吸収性能については，実験結果からは発泡ポリスチレンや GFRP に対して衝

撃吸収性能に対する明確な優位性は無かったが，より高速の衝突を想定すると破壊しにくい特性に

より衝撃吸収性能の優位性が出るものと考える．7～10m/s 程度の衝突速度に対して最適化する場合，

厚さを薄くすることで高い衝撃吸収効果を得られるものと考えられる．  

 衝撃吸収材料は破壊して飛散してしまうとバラストの直接衝突が起きてしまうため，高い HICが

発生する事が分かった(PET/1 重実験結果)．発泡ポリスチレンは破壊してしまうがその破片がクッ

ションとなることで，後部バラストの衝突衝撃を和らげているものと考える．衝撃吸収性能を評価

する上で，バラストなどの供試体後方の硬いものとの直接衝突を避ける効果は重要と考える．GFRP

のように破壊しても飛散しない事で硬いものとの直接衝突を避ける効果を得られる材料もある． 

 実験結果のばらつきについてはバラストとの衝突の有無の他，人体ダミーへの供試体衝突位置の

違いによる影響が大きい事が挙げられる．これについては次の章にて詳細な考察を行う． 

 

 以上より今後の衝撃吸収構造検討に対して重要な項目をまとめると以下の 3点となる 

・ 衝撃吸収材料が衝突によって飛散しないこと 

・ 後方に搭載された硬いものとの直接衝突を避けること 

・ 衝突位置は衝撃吸収性能評価に対して影響が大きいこと 

 

図 3-24 実験後の供試体 

SQ133 (衝突速度 10m/s) GFRP (衝突速度 7m/s) 

発泡ポリスチレン 

(衝突速度 7m/s） 

塩化ビニール (衝突速度 7m/s) 

PET 1枚 (衝突速度 7m/s) 

PET 2枚重ね (衝突速度 7m/s) 
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4. 衝撃吸収プラスチック半球状供試体衝突実験の FEM 解析 

 

4.1 概要 

 複数種類の材料を用いた供試体による衝突実験の結果，最も小型無人機の衝撃吸収構造材料とし

て有望と考えた衝撃吸収プラスチックについて，衝突実験時に取得した高速度カメラの画像を用い

て FEM解析との比較評価を行った． 

 

4.2 実験条件の解析 

4.2.1 衝突実験の評価 

 衝突実験は 7m/sと 10m/s の衝突速度のものがあり，7m/s での衝突は HIC34～98，10m/sでの衝突

は 80～269と 3倍前後ばらつきがあった．実験結果の平均値と FEM解析結果の間にも 2 倍程度の開

きがあり(図 4-1)，両者の整合性をとるための検討が必要と考えた． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 実験結果がばらつく原因を調査するために，実験で取得した高速度カメラ映像を見るといくつか

の現象が見えてきた． 

 

・ 射出後，供試体は人体ダミーとの衝突までに僅かに落下しており，FEM 解析のような水平衝突

とはなっていない 

・ 人体ダミーの立ち姿勢が実験ケースごとに異なっている 

・ 人体ダミーの姿勢の違いによって頭部高さも変化しており，これに対して供試体の射出高さは

同じであることから人体ダミーへの衝突位置も実験ケースごとに異なっている 

 

 そこで高速度カメラの画像解析を行い人体ダミー姿勢や衝突位置を計測することで，人体ダミー

姿勢データと衝突位置・衝突方向のデータ(図 4-3～4-20)を得た．FEM モデルを実験状態と合わせ

ることで実験の評価を行うことにした． 

 

4.2.2 FEM モデル 

 FEM解析には LS-DYNA ver.971 R5.1.1 を用い，人体ダミーモデルには実験で用いた人体ダミーと

同じ成人男性の平均体型の LSTC社製 FEMモデル，バージョン LSTC.H3.103008_v1.0を用いた． 

 半球形状供試体の FEMモデルを図 4-2に示す. シェル要素によって衝撃吸収材料とそれを保持す

る円盤状の鋼板を作成し，後方のバラストは重心位置に質量要素を配置したものをビーム要素によ

って円盤状の鋼板に接合した．シェル要素部の寸法に関しては実験で用いた供試体と同じとしてお

り，衝撃吸収材料と鋼板および衝撃吸収材料と人体ダミー頭部に対しては接触条件を定義し，衝突

の際に衝撃吸収材料が人体ダミー頭部と鋼板に挟まれて潰れるようにモデル化を行った．鋼材は密

度 7.9g/cm3，弾性率 206GPa,ポアソン比 0.3の 5mm厚とし，後方バラスト支持に用いたビーム要素

および衝撃吸収構造と鋼板の結合ボルトを模擬したビーム要素は剛体とした．衝撃吸収材料の材料

物性については機密事項となっている． 

図 4-1 衝撃吸収プラスチック SQ133衝突実験と FEMの結果 
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 衝撃吸収材料の板厚については射出成型により公称 2mm厚で作られた半球形状供試体の一つを図

4-3 のようにカットし，板厚を計測した(表 4-1)．計測の結果，外周部のみ厚く衝撃吸収に影響す

る頭頂部付近はそれより薄かったため，外周の板厚 A，Gを除いた頭頂部板厚 B，C，D の平均値 1.79mm

を FEMモデルの板厚とした． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

表 4-1 板厚データ 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 人体ダミーの FEM モデルの初期姿勢は図 4-4 のように垂直方向から前方に 23°傾斜している．こ

の角度からの偏差を首傾斜として得た．また HICを計算する際のセンサ位置は図 4-2右の位置とな

る．頭部センサ位置と半球形状供試体の中心軸との距離を“測定点距離”として衝突位置データと

した． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
半割右側 半割左側 

A 2.14 2.22 

B 1.76 1.88 

C 1.80 1.73 

D 1.80 1.79 

E 1.73 1.76 

F 1.82 1.81 

G 2.13 2.13 

オリジナル形態 姿勢調整形態
(ケースごとに異なる姿勢)

頭部センサ位置

衝突方向

この距離の大小で

HICを評価

測定点距離と呼称する

首の傾き：23°

図 4-4 人体ダミー姿勢と測定点距離の定義 

図 4-3 板厚の取得 図 4-2 FEMモデル 

This document is provided by JAXA.



24 宇宙航空研究開発機構研究開発報告 JAXA-RR-13-002 

4.2.3 高速度カメラ画像解析 

 高速度カメラの画像解析によって，人体ダミー姿勢データと衝突位置・衝突方向及び測定点距離

のデータを得た．(図 4-5～4-22) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

6°下向き

首傾斜：10°

上体傾斜：12°

測定点距離：51mm

首傾斜：0°

上体傾斜：7°

6°下向き 測定点距離：33mm

首傾斜：7.5°

上体傾斜：12°

6°下向き
測定点距離：40mm

首傾斜：8°

上体傾斜：11°

7°下向き

測定点距離：47mm

首傾斜：10°

上体傾斜：13°

6°下向き

測定点距離：56mm

7°下向き

首傾斜：-9°(後傾)

上体傾斜：0°

測定点距離：-2mm

図 4-5 T-1の衝突の様子(7m/s) 図 4-6 T-1bの衝突の様子 

図 4-7 T-1cの衝突の様子 図 4-8 T-2の衝突の様子 

図 4-9 T-3の衝突の様子 図 4-10 T-4の衝突の様子 

This document is provided by JAXA.



 小型無人機の衝突安全の研究 25 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

首傾斜：5°

上体傾斜：8°

7°下向き

測定点距離：23mm

首傾斜：7.5°

上体傾斜：10°

7°下向き
測定点距離：47mm

首傾斜：3°

上体傾斜：7°

7°下向き
測定点距離：25mm

首傾斜：5°

上体傾斜：10°

6°下向き

測定点距離：40mm

首傾斜：1°

上体傾斜：4°

7°下向き
測定点距離：23mm

首傾斜：5°

上体傾斜：6°

7°下向き

測定点距離：47mm

図 4-11 T-5の衝突の様子 図 4-12 T-6の衝突の様子 

図 4-13 T-7の衝突の様子 図 4-14 T-8の衝突の様子 

図 4-15 T-9の衝突の様子 図 4-16 T-10の衝突の様子 
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首傾斜：2.5°

上体傾斜：5°

4°下向き
測定点距離：49mm

首傾斜：-3°(後傾)

上体傾斜：0°

4°下向き 測定点距離：32mm

首傾斜：3°

上体傾斜：6°

4°下向き 測定点距離：54mm

首傾斜：11°

上体傾斜：13°

4°下向き 測定点距離：86mm

首傾斜：3°

上体傾斜：5°

4°下向き 測定点距離：52mm

首傾斜：8°

上体傾斜：10°

4°下向き
測定点距離：88mm

図 4-17 T-11の衝突の様子(10m/s) 図 4-18 T-12の衝突の様子 

図 4-19 T-14の衝突の様子 図 4-20 T-15の衝突の様子 

図 4-21 T-16の衝突の様子 図 4-22 T-18の衝突の様子 

This document is provided by JAXA.



 小型無人機の衝突安全の研究 27 

 

表 4-2 人体ダミー姿勢および測定点距離データ 

 
実験結果 画像解析結果 

 
実験速度 

m/s 
HIC G 

首傾斜 

deg 

上体傾斜 

deg 

射出傾斜 

deg 

測定点

距離 mm 
 
T-1 6.9  34  28.3  10 12 6 51 

T-1b 6.9  98  58.0  -9 0 7 -2 

T-1c 6.9  57  40.8  0 7 6 33 

T-2 7.0  45  35.1  7.5 12 6 40 

T-3 7.0  38  30.8  8 11 7 47 

T-4 7.0  39  30.3  10 13 6 56 

T-5 7.0  53  38.0  5 10 6 40 

T-6 6.9  63  43.3  5 8 7 23 

T-7 6.9  62  43.2  1 4 7 23 

T-8 6.9  44  34.6  7.5 10 7 47 

T-9 6.9  41  33.2  5 6 7 47 

T-10 7.0  64  44.7  3 7 7 25 

T-11 9.8  175  72.5  2.5 5 4 49 

T-12 9.9  269  90.0  -3 0 4 32 

T-14 9.9  169  65.9  3 6 4 54 

T-15 9.8  87  77.0  11 13 4 86 

T-16 9.9  162  64.3  3 5 4 52 

T-18 9.9  80  67.6  8 10 4 88 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 図 4-23 のように実験結果を測定点距離でまとめ直すことで，ばらつきの少ない実験データを得

ることができた．この中から数点について，実験と同じ条件となるよう FEM モデルの人体ダミー姿

勢と半球形状供試体の衝突位置・角度を調整し，結果を比較した．また同時に衝撃吸収プラスチッ

ク SQ133 供試体の板厚についても再計測し，FEM モデルに反映した． 

 

4.3 測定点距離による再評価 

 画像解析結果と板厚計測結果を元に、FEM モデルの人体ダミー姿勢と半球形状供試体板厚を調整

し，再計算を行った．FEM 解析により再計算を行ったケースは衝突速度 7m/s は T-1，T-1b，T-4，

T-5，T-10の 5ケース，衝突速度 10m/sについては T-11，T-12，T-18 の 3ケースとした．結果をま

とめて表 4-3 に示す． 

 FEM解析による再計算の結果，図 4-24のように衝突実験結果と FEM 解析結果の値は近い事が分か

り，整合性は高い事が確認できた． 
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図 4-23 測定点距離に対する実験結果 
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表 4-3 FEM再計算結果 

 
実験結果   FEM解析結果 

 

実験速度 

m/s 
HIC G 

測定点 

距離 mm 
HIC G 

T-1 6.9  34  28.3  51 34  39  

T-1b 6.9  98  58.0  -2 126  64  

T-1c 6.9  57  40.8  33     

T-2 7.0  45  35.1  40     

T-3 7.0  38  30.8  47     

T-4 7.0  39  30.3  56 31  38  

T-5 7.0  53  38.0  40 49  42  

T-6 6.9  63  43.3  23     

T-7 6.9  62  43.2  23     

T-8 6.9  44  34.6  47     

T-9 6.9  41  33.2  47     

T-10 7.0  64  44.7  25 74  48  

T-11 9.8  175  72.5  49 133  76  

T-12 9.9  269  90.0  32 222  78  

T-14 9.9  169  65.9  54     

T-15 9.8  87  77.0  86     

T-16 9.9  162  64.3  52     

T-18 9.9  80  67.6  88 70  63  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

4.4 衝突時の最も厳しい条件の取得 

 測定点距離が小さい場合，頭部は衝突による並進運動を主体とした動きをする事で大きな加速度

とそれに伴う高い HICが出るが，測定点距離が大きい場合，この運動の他にセンサのある首上部を

支点とした回転運動が併発することにより，並進運動を逃がすことにつながり HICが小さくなるも

のと考えられる． 

 この場合 HICが最大となる衝突位置は測定点距離 0 の時となる．FEM解析による検証結果を以下

に示す．FEM モデルの人体ダミーは初期値の直立姿勢とし，半球形状供試体は水平衝突で衝突高さ

のみをパラメータとした計算を行った． 

 FEM解析の結果，想定通り測定点距離 0が HIC最大となった(図 4-26)．FEMの頭部運動を見ると

図 4-27のように測定点距離 0mm は衝突方向と平行移動しているのに対し，測定点距離±100mm は回

転運動している事が確認できた． 
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図 4-24 実験値と FEMの整合性確認 
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表 4-4 測定点距離をパラメータにした FEM解析結果 

FEMモデル名 測定点 

距離 mm 
HIC G 

H11_p0_y0_h-100.k -100 67 54.7  

H12_p0_y0_h-75.k -75 97 67.0  

H13_p0_y0_h-50.k -50 99 63.8  

H14_p0_y0_h-25.k -25 109 90.4  

H01_p0_y0_h0.k 0 125 65.4  

H15_p0_y0_h25.k 25 109 61.2  

H16_p0_y0_h50.k 50 78 50.6  

H17_p0_y0_h75.k 75 43 40.8  

H18_p0_y0_h100.k 100 26 37.2  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

4.5 半球形状供試体 FEM 解析のまとめ 

 高速度カメラの画像解析をもとに測定点距離を用いて実験結果を整理する事で，ばらつきの少な

い実験結果を得た．この画像解析の衝突条件に合うように FEMモデルを修正し，実験結果と FEM解

析結果との整合性を確認したことで，FEM 解析による評価の有効性を確認した．また FEM解析によ

って，対人衝突の最も厳しい条件が測定点距離 0の場合であることが分かり，衝突実験や FEM解析

を行う際の基準となる条件を得た． 

 一方で衝突位置の僅かな違いであっても HIC を低くする効果があることも分かった．今回のケー

スでは高さ方向に 100mm ずれると HICは約半分となる(図 4-26)．小型無人機を運用する際の衝突時

事故被害率の計算には無人機の衝突部位によって HIC を使い分ける方法も検討できるが，これは今

後の課題とする． 

図 4-25 衝突位置 

図 4-26 測定点距離に対する HIC最大値 

図 4-27 測定点距離の違いによる人体ダミー頭部運動の違い 
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5. 実機形状供試体による対人衝突評価 

 

5.1 概要 

 これまでの検討を実機に適用するため，FEM モデルを半球状のものから災害監視無人機の実機形

状に変更し，FEM解析を行った．また実機の材料構成と衝撃吸収構造を適用したものの比較を行い，

どの程度の衝突安全性を持たせる事ができるかを検討した．  

 

5.2 実機モデルによる衝突解析 

5.2.1 実機 FEM モデル 

 衝突安全の適用を想定した災害監視無人機の実機構造は GFRP/バルササンドイッチ構造を主体と

している． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 実機のノーズ先端は薄い GFRP のみで構成されており，対人衝突初期の加速度のピークを抑える

ように考慮されているが，高速衝突にまで対応した衝突安全構造としては設計されていない．FEM

モデルには衝突の際に機体先端が潰れてしまった後に内部機器との衝突が起きることも考慮し，

FCC，AHRS，バッテリーなどは形状を持ったモデルとして，それより後方に配置されているアクチ

ュエータ，パラシュート，モータ等は質量要素として衝突対象とはしなかった．しかし内部機器と

の衝突は本論で扱う衝撃吸収構造による衝突安全性とは異なる事象であるため，物性値は現実との

乖離が大きくならないように考慮して設定したのみで，材料試験は行わなかった．電子基板が複数

積層されている FCC と，プラスチックとアルミニウムで外装ができている AHRSは GFRPの弾性率を

用い，柔らかいリチウムポリマーバッテリーは鉛相当の弾性率を用いた．また実物と同じ質量とす

るために材料密度を調整した．胴体と主翼の固定は，衝突対象となり得る前端のかみ合い固定部は

接触条件を用いて正確にモデル化し，衝突とは関係しない後方のボルト結合部はボルト結合部付近

のノード同士をビームで繋ぐ簡易的なものとした．この他部品の接合ボルトはビームで結合する方

式を用いた．機体モデル全体の質量は実機の最新の状態をもとに 5kg となるように設定した． 

図 5-2 実機 FEMモデル 

図 5-1 衝突安全技術の適用を想定した災害監視無人機実機形状 
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 材料物性値について，GFRP は疑似等方材として材料試験結果を元に表 5-1のように等方性材料と

して設定し，材料強度を超える応力となった要素を削除することで破壊とした．バルサは異方性を

考慮するため物性モデルに複合材料モデルを用いたが，材料試験は行わずに物性を調査し，木材強

度の密度との相関性を利用して強度を推定する手法を用いた[6]．(表 5-2) 要素の破壊則は

Chang-Chang 破壊則を用いた． 

 

表 5-1 GFRP 材料物性値 

密度 弾性率 強度 
ポアソン

比 

ρ E σ ν 

g/cm3 GPa MPa   

1.9 13.0  222.7  0.14 

 

 

表 5-2 バルサ材料物性値 

密度 
1方向 

弾性

率 

2 方向 

弾性率 

3 方向 

弾性率 

21方向 

ポアソ

ン比 

31方向 

ポアソ

ン比 

32方向 

ポアソ

ン比 

12方向 

せん断 

弾性率 

23 方向 

せん断 

弾性率 

31方向 

せん断 

弾性率 

12 面

内 

せん断

強度 

1 方向 

引張強

度 

2 方向 

引張

強度 

2 方向 

圧縮

強度 

ρ E1 E2 E3 ν21 ν31 ν32 G12 G23 G31 Sc Xt Yt Yc 

g/cm3 GPa GPa GPa       GPa GPa GPa MPa MPa MPa MPa 

0.128 2.81  0.561  0.561  0.2 0.2 0.49 0.337  0.0673  0.337  2.47  18.55  3.71  3.71  

 

 機体 FEMモデルの要素はシェル要素を用い，GFRP とバルサのサンドイッチ構造をモデル化するた

めに積層定義を行った．バルサの配向角設定は，材料軸(1 方向)定義を胴体については機軸方向に

設定し(図 5-3)，主翼についてはスパン方向に設定した上で，材料軸方向からの配向角は 0°とし

た．FEM モデルの各構成要素のシェル特性を表 5-3に示す． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

表 5-3 シェル特性定義 

    PLY1 PLY2 PLY3 

構成部位 材料 
板厚 

mm 

配向角 

deg 
材料 

板厚 

mm 

配向角 

deg 
材料 

板厚 

mm 

配向角 

deg 

胴体一般部 GFRP 0.15 － バルサ 1.5 0 GFRP 0.15 － 

胴体先端 GFRP 部 GFRP 0.3 －             

主翼 GFRP 0.15 － バルサ 1.5 0 GFRP 0.15 － 

図 3 材料軸方向の定義 
先端 GFRP部 胴体一般部 

主翼 
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5.2.2 実機 FEM 解析 

 FEM モデルは HIC 最大となる最も厳しい計算結果が出るように正面衝突，測定点距離＝0mm で製

作し，衝突速度を変化させ HIC がどのように変化するかを計算した．人体ダミーは直立の基本姿勢

とした． 

 

(1)5m/s 衝突の場合 

 5m/s の衝突は先端の GFRP が破壊するのみで HIC 等は小さい値を得た．図 5-4 右のグラフは頭部

加速度の時間変化を示すが，時刻 0.002sから衝突しはじめ時刻 0.013s付近で頭部加速度が少し上

昇している．これは先端の GFRP破壊が終了し GFRP/バルササンドイッチ構造部の衝突がはじまった

時の事象である． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

(2)10m/s衝突の場合 

 胴体 GFRP/バルササンドイッチ構造部の破壊によって衝撃を全て吸収している(図 5-5)． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

(3)15m/s衝突の場合 

 5m/s 衝突と 10m/s 衝突は先端の GFRP 破壊から GFRP/バルササンドイッチ構造部の破壊であった

が，15m/s 衝突では GFRP/バルササンドイッチ構造部の材料の破壊だけではなく胴体が横に広がり

その中に人体ダミー頭部が挟み込まれるような変形モードを示した．このようになると衝撃吸収の

ための反力が小さくなり減速が弱まることから内部の FCC，バッテリーとの衝突が起きるほど機体

が移動したが，頭部の最大加速度は胴体先端部が潰れていく時に発生した． 

先端GFRPが潰れきり

GFRP/バルササンドイッチ構造部

が衝突した時に高いG発生

図 5-4 5m/s衝突結果 

図 5-5 10m/s衝突結果 
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 頭部加速度の変化を見ると 0.022s 付近と 0.028s 付近で急激な加速度上昇が確認できたが，FCC

とバッテリー速度のグラフより，この加速度上昇はそれぞれ FCC とバッテリーが衝突した事による

ものであることが分かった(図 5-6)． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

(4)20m/s衝突の場合 

 機体の衝突速度を上昇させたことで FCC やバッテリーが頭部に衝突した時の速度も上昇し，バッ

テリー衝突時に 250G以上の頭部加速度が発生した．(図 5-7) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

FCC速度

バッテリー速度

FCC衝突

バッテリー衝突

図 5-6 15m/s衝突結果 

FCC衝突

バッテリー衝突

図 5-7 20m/s衝突結果(1/2) 
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(5)25m/s衝突の場合 

 25m/s 衝突では FCC，バッテリー，AHRS，主翼先端などが衝突して機体は大破し，それによる加

速度も 300G を超えた．バッテリー衝突は人体ダミー頭部の傾きに影響を与えており，バッテリー

衝突によって顎を引いたような向きとなった(図 5-8)． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

FCC速度

バッテリー速度

図 5-7 20m/s衝突結果(2/2) 

FCC速度

バッテリー速度

AHRS速度

FCC衝突 バッテリー

AHRS衝突

図 5-8 25m/s衝突結果 
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5.2.3 実機モデルによる衝突解析まとめ 

 実機モデルによる衝突解析のまとめとして，衝突速度が変化したときの HIC，Gの値を表 5-4，図

5-9に示す． 

表 5-4 実機モデル FEM解析結果 

FEMモデル名 
衝突速度 

m/s 
HIC G 

M04_front_v5 5 16  60  

M05_front_v10 10 242  112  

M02_front_v15 15 249  185  

M06_front_v20 20 847  289  

M03_front_v25 25 1882  354  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 図 5-9より低速時は内部機器の衝突は起こらず構造破壊の中で衝撃吸収できることから HICは低

い値となったが，15m/s 衝突では内部機器との衝突が起こりはじめており，これより速い速度での

衝突は HICが急上昇する事が分かった．これは胴体先端部の衝撃吸収を伴う破壊から，胴体が広が

り人体ダミー頭部を挟むような変形モードに変化することで衝撃吸収性能が低下することに起因

するものと考えられる． 

 

 

5.3 衝撃吸収構造を持った機体の衝突解析 

5.3.1 FEM モデル 

 衝撃吸収構造として半球形状衝突実験で有望と考えた衝撃吸収プラスチック SQ133を用い，胴体

の一部をこれに置き換えたモデルを製作した．衝撃吸収構造の設計パラメータとして衝撃吸収構造

長さ Lと板厚 tを変化させたもので計算した．衝撃吸収構造は実機 FEMモデルの先端部分の材料変

更を行うのみで，衝撃吸収構造の取付部の詳細なモデル化は行わなかった． 
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図 5-9 実機モデル FEM解析結果 

図 5-10 衝撃吸収構造をもつ実機 FEMモデル 
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5.3.2 衝撃吸収構造長さ 100mm の衝突解析 

 衝撃吸収構造長さ L100mm，厚さ t2mm の実機形状モデルを 15m/s で衝突させたところ，衝撃吸収

構造が潰れきる前に胴体下部の衝撃吸収構造取付け部の破壊を起点として，衝撃吸収構造自体が機

体から分離する現象が発生した．胴体下部の凹み形状のため取付部に面外荷重がかかり破壊の起点

となったものと考えられる．衝撃吸収構造が機体から分離した時点で十分減速されていなかった事

から最終的に FCCやバッテリーとの衝突が発生した(図 5-11)． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 図 5-12 は頭部加速度の時間変化を示すが，これを見ると衝撃吸収構造が機能しているのは最初

の 0.005s 付近までとなっており，その後衝撃吸収が行われない低い加速度の空走区間があり，そ

の後 FCC やバッテリーとの衝突に至っていることが分かった． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 5-11 衝撃吸収構造長さ L100mmの 15m/s衝突の様子 

FCC衝突

バッテリー衝突

空走区間

図 5-12 頭部加速度の時間変化 
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     衝撃吸収構造 L100 t2 V15         GFRP/バルササンドイッチ構造 V15 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 FCC とバッテリーの速度を GFRP/バルササンドイッチ構造のものと比較すると(図 5-13)，衝撃吸

収構造により初期の減速は行われているが空走区間の減速はほとんど無い事が分かった．本解析よ

り取付部破壊は衝撃吸収性能を十分発揮できない原因となる事が分かり，衝撃吸収構造取付け部設

計が今後重要となると同時に FEMのモデル化に対しても現実に則したものとする必要がある事が分

かった． 

 

5.3.3 衝撃吸収構造長さ 150mm の板厚をパラメータにした衝突解析 

 衝撃吸収構造長さを 150mm，板厚は射出成型を考慮し最小の板厚 2mm から，2.5mm，3mmに変化さ

せた FEM 解析を行った(表 5-5)．衝撃吸収構造長さを 150mm とすることで，取付部には衝撃負荷を

主に胴体構造の面内荷重として伝達できるようになり，100mm の時のような衝撃吸収構造下部の取

付部破壊を起点とした衝撃吸収構造の分離現象を防ぐ事ができると考えた． 

 

表 5-5 衝撃吸収構造長さ L150mmの板厚変化時の FEM解析結果 

FEMモデル名 
板厚 t 

mm 
HIC G 

M02_front_v15(比較) GF/Balsa 249  185  

N03_150t20_v15 2.0  311  186  

N06_150t25_v15 2.5  875  228  

N09_150t30_v15 3.0  1814  257  

 

 衝突速度は全て 15m/s にて比較した．t2.0 では HIC，G 共に GFRP/バルササンドイッチ構造のも

のと近い値であったが，t2.5 では HICは 1000未満となったものの頭部加速度は 200G を超え，t3.0

では HICが 1000 を超えると同時に加速度も 250Gを超えることが分かった．これにより，衝撃吸収

構造の板厚設定は HIC，G に対して感度が高く，設計・製造要件として重要であることが分かった． 

 

 衝撃吸収構造板厚 t2.0 は GFRP/バルササンドイッチ構造での HIC，G と近い値ではあったが加速

度の発生のしかたは全く異なっていた．GFRP/バルササンドイッチ構造では 15m/s 衝突で胴体先端

が破壊した後，頭部を包み込むようなかたちで胴体が変形し，減速がほとんど行われずに FCCやバ

ッテリーとの衝突が起きたが，衝撃吸収構造板厚 t2.0 の場合，先端部の潰れの後衝撃吸収構造の

座屈が発生し，その間衝撃を吸収し続ける事で FCCやバッテリーの衝突には至らなかった．これは

内部機器との衝突に伴う HIC，Gの急上昇を抑える効果が期待できると考えられる． 

 衝撃吸収構造板厚 t2.5では先端部の潰れ時に 200Gを超え僅かに座屈モードが発生したがすぐに

機体速度が 0 となり衝突が終了する結果となった．先端部は t2.5 では厚すぎたが座屈時の G は低

く，座屈部位の板厚はより厚い方が衝撃吸収性能を高くできる可能性があり，衝撃吸収構造の最適

FCC速度

バッテリー速度

FCC速度

バッテリー速度

図 5-13 衝撃吸収構造と GFRP/バルサ構造の内部機器速度の比較 

This document is provided by JAXA.



38 宇宙航空研究開発機構研究開発報告 JAXA-RR-13-002 

化設計においては部位ごとの板厚設計が必要であることを示唆するものと考えた． 

 衝撃吸収構造板厚 t3.0では先端部の潰れのみで高い Gが発生し座屈モードは発生しなかった． 

 

(1)t2.0 衝突速度 15m/s の場合 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

(2)t2.5 衝突速度 15m/s の場合 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

(3)t3.0 衝突速度 15m/s の場合 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

先端部潰れ

座屈

200G超

衝突終了

図 5-15 t2.5mm衝突解析結果 

先端部潰れ

座屈
衝突終了

図 5-14 t2.0mm衝突解析結果 

先端部潰れ

250G

衝突終了

図 5-16 t3.0mm衝突解析結果 
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5.3.4 衝撃吸収構造長さ 150mm t2.0 の速度をパラメータにした衝突解析 

 一定板厚の衝撃吸収構造を持つ機体の衝突解析として，15m/s 以上の衝突速度に対応できるのは

t2.0 のものであることが分かった．衝撃吸収性能の評価としてどれくらいの衝突速度まで対応でき

るかを計算した． 

 図 5-17 は衝突速度による変形モードの違いを示すが，低速時の衝突では衝撃吸収構造の先端が

潰れることで衝撃を吸収するが，10m/s より高速では衝撃吸収構造の座屈モードが発生している．

20m/s では衝撃吸収構造がほぼ潰れきっており，それより高速では衝撃吸収構造が反対向きに反

っている事が分かる． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

(1)20m/s衝突の場合 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

(2)25m/s衝突の場合 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

5m/s 10m/s 15m/s 20m/s 25m/s 30m/s

図 5-17 衝突速度による変形モードの違い 

取付部

一部破壊

先頭部潰れ

座屈

図 5-18 20m/s衝突解析結果 

先頭部潰れ

座屈

加速度上昇

取付部破壊 空走区間

FCC衝突 バッテリー衝突

図 5-19 25m/s衝突解析結果 
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(3)30m/s衝突の場合 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 20m/s 衝突では座屈中に衝突が終了したが(図 5-18)，最後に衝撃吸収構造取付部の下部が破壊し

はじめていた．これを境に高速衝突になると衝撃吸収構造取付部全体の破壊となり，機体が大きく

破壊した(図 5-19)．この状態では衝撃吸収構造長さ 100mm の時と同じように反力が無くなり，頭

部加速度が低い空走区間ができる事で，減速されないまま FCCやバッテリーとの衝突につながった．

内部機器との衝突が始まると初期の衝突速度の僅かな違いであっても 30m/s 衝突のように HIC や G

の急上昇が起きることが分かった(図 5-20)． 

 

5.3.5 衝撃吸収構造を持った機体の衝突解析まとめ 

(1)L150t2.0 の衝撃吸収構造をもつ無人機の衝突安全性能 

 衝撃吸収構造 t2.0を用いることで現在の GFRP/バルササンドイッチ構造よりも高い衝突安全性

を得られる見込みを得た(図 5-21)． 

表 5-6 衝撃吸収構造をもつ実機 FEM解析結果 

FEMモデル名 
衝突速度 

m/s 
HIC G 

N21_150t20_v5 5 110  66  

N22_150t20_v10 10 386  136  

N03_150t20_v15 15 311  186  

N04_150t20_v20 20 321  164  

N05_150t20_v25 25 659  168  

N23_150t20_v30 30 1660  314  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

FCC衝突
バッテリー衝突

図 5-20 30m/s衝突解析結果 

図 5-21 衝撃吸収構造をもつ実機 FEM解析結果 
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(2)衝撃吸収構造長さについて 

 今回適用を想定した災害監視無人機の実機形状の特徴として，L100 のケースのように胴体下部

の凹み形状の手前で衝撃吸収構造を止めてしまうと衝突時に面外荷重を受ける事によって衝撃吸

収構造取付部破壊を引き起こす事が分かった．衝撃荷重を胴体の面内力として受けられるように

衝撃吸収構造の部品分割位置を設定する必要がある．これは L150 として衝撃吸収構造取付部の荷

重を面内力になるように考慮することで破壊を遅らせる効果を確認できたのと同時に，衝撃吸収

構造の中に入った胴体下部の凹み形状は安定した座屈モードを発生させる事に寄与したと考えら

れる． 

 

(3)衝突安全性の評価方法 

 衝撃吸収性能を評価するためには HIC 計算によって出た数値だけの比較ではなく，頭部加速度

の出方を含めた評価が必要であることが分かった． 

 

(4)FEM モデルについて 

 現状の GFRP/バルササンドイッチ構造であっても衝撃吸収構造(t2.0)であっても内部機器との衝

突が起きるまでは衝突安全指標の範囲を超える頭部加速度は発生しなかった．しかし内部機器との

衝突が起きる場合，その衝突速度の僅かな上昇でも HICや頭部加速度の急上昇につながる事が分か

った．これは衝突安全性を評価する上で衝突安全指標の範囲内であっても内部機器との衝突が起き

る場合は，FEM のモデル化されている内容や実験値をもとに慎重な評価を行うべきであることと考

える． 

 FEM モデルにおける衝撃吸収構造の取付け部は，今回は連続した要素のまま材料定義を変えるの

みとした．しかしこの部位が破壊すると衝撃吸収ができなくなり，その時の速度を保ったまま内部

機器との衝突につながることが分かった．取付部強度が低ければ今回の計算結果よりも衝突安全性

が低くなる事も想定されるため，実際の衝撃吸収構造取付部設計においては十分な強度を得られる

ようにすると同時に FEM モデルについても実際の設計に合わせたものとする必要がある． 

 

 

 

6. まとめ 

 

(1)小型無人機の対地安全性検討の方針について 

 小型無人機の安全性向上のためには衝突時事故被害率を低減することが必要であることを示し，

その実現のためには衝撃吸収構造を用いることが有効である事を導いた．またその評価方法として

自動車衝突などで用いられている HIC を用いた． 

 

(2)実験方法，使用材料について 

 小型無人機の対人衝突実験方法としてゴムカタパルトによる射出方式によって機体を人体ダミ

ーに衝突させる手法を確立した．衝撃吸収構造に用いる素材として複数の材料を実験し，衝撃吸

収材料に求められる要件として破壊時に飛散しないことが重要であることが分かった．最も有望

な衝撃吸収材料として衝撃吸収プラスチック SQ133 を選定した． 

 衝突実験は人体ダミーを自立させる際に一定の姿勢とはならない事から衝突位置の再現性につ

いて課題がある． 

 

(3)FEM 解析手法について 

 実験結果のばらつきを供試体衝突軸と頭部センサ間の距離である“測定点距離”で評価しなお

すことで実験結果と FEM 解析の整合性がとれることを確認した．HIC 計算において最も厳しい条

件を計算するために測定点距離を変化させた計算を行い，正面衝突に対しては測定点距離=0 が最

も厳しい条件であることを示した． 
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(4)実機形状 FEM解析について 

 衝撃吸収構造を用いることで衝突安全性が高められる見込みを得た． 

 内部機器との衝突が起きると急激に HIC や頭部加速度が上昇することを確認した．  

 衝突安全性の評価は FEM解析によって計算される HICを見るだけではなく，頭部加速度の時間変

化や内部機器の速度変化を見ることで詳細な評価ができることを示した． 

 高速衝突を評価するにあたっては，内部機器の配線や取付部の詳細，衝撃吸収構造の取付強度を

考慮した FEM モデルとする必要がある． 

 

(5)今後の課題について 

 実機形状の FEM 解析と実験値との整合性を評価するため，実機形状の胴体先端部の衝突実験を

行う必要がある．GFRP/バルササンドイッチ構造のものと衝撃吸収構造(t2.0)を用いた衝突実験を

行い，構造の違いによる衝突安全性の違いも評価する必要がある． 

 衝突実験は実験装置の制約から最大速度 10m/s までとなっており，より高速の実験に対しては

実験装置の改修または実験方法の再検討が必要である． 
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