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原型機飛行試験による航空機用電動推進系の仕様検討 
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Required Specifications of an Electric Propulsion System Based on Flight Test Using a Motor Glider
Hiroshi Kobayashi*1, Tomoko Iijima*1, Akira Nishizawa*1 (Aviation Technology Demonstration Office) 

Abstract 
The Japan Aerospace Exploration Agency (JAXA) is planning flight demonstration of an electric propulsion system 

which is equipped with new functions using a motor glider on 2014. The new electric propulsion system will be converted 
form the existing reciprocating engine of motor glider and be installed with motor glider. Prior to the development of the 
electric propulsion system, flight tests are conducted to acquire performance of JA07TTCECO with original propulsion 
system. Based on these flight test result, determined specifications of the electric propulsion system for replacing 
original system are as follows, 1)Take-off Power(max 150s):60kW, 2)Maximum Propeller Speed:2300rpm, 3)Maximum 
Ambient Temperature:40℃, 4)Maximum Continuous Power:32kW. 
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１．はじめに 

１．１ 背景 

航空機の電動化は環境適合性を劇的に向上する技

術として近年注目されており，米国Boeing社による

2008年4月の燃料電池を動力源とした世界初の有人飛

行試験1)に続き，最近世界各国で電動化航空機の開発

・飛行が相次いでいる2-11)．一方，航空推進系の電動化

は上記の環境適合性や燃費性能だけでなく，小型機安

全性の改善に寄与することが期待されている12)． 
航空本部では電動航空機の燃費性能及び安全性向

上技術の飛行実証を目指し， FEATHER （ Flight 
demonstration of Electric Aircraft Technology for 
Harmonized Ecological Revolution）事業を2013年度よ

り実施している13)．本事業では，既存モータグライダ

(動力滑空機)の内燃機関推進系を独自開発した電動

推進系に換装し，2014年度に飛行実証することを目

的としている． 
本研究では，電動推進系の仕様を策定するととも

に換装後の飛行性能を推定するため，換装予定機の

飛行性能を実飛行により取得する．加えて，推定さ

れた飛行性能を基に，換装後の試験飛行において必

要な滑走路長さを推定する．ところで，換装予定機

のカテゴリでは航空機用電動推進系の耐空性証明方

法は海外でも議論が始まったばかりであり，現在は

推進系単体ではなく機体全体の耐空性を証明するこ

とで飛行が許可されている14)．そこで，本事業では推

進系換装後の試験飛行において推進系の不具合時に

おいても乗員・機体の安全を担保するため，下記の

基本方針に沿って試験飛行を行うものとする． 

1) 滑空機としてのフライトエッセンシャルな個所

は変更しない． 

2) 緊急時は電動推進を完全停止し，原型機（滑空機）

に復帰して帰還する． 

3) いつでも滑走路に帰還できるエリア内のみで飛

行する． 

２．試験 

２．１ 概要 

飛行性能取得のための試験飛行は2月に茨城県大

利根飛行場(Test01)，11月に関東地方の飛行場(Test02)
において実施した． 

試 験 機 ( 電 動 推 進 系 換 装 予 定 機 ) と し て

DiamondAircraft 社製HK-36 TTC ECO型(図1)を用い

る．本機のサイズは全長7.28m,全幅16.3m,全高1.78m
であり，主翼面積15.3m2,主翼アスペクト比は17.11で
ある15)．エンジンはRotax社製914Fを搭載しており，

最大連続出力73.5kW,最大回転数5500rpm,減速比は

2.43である16)．また，プロペラはMTPropeller社製定速

プロペラMTV-21を装備している．本機は主翼下にポ

ッド(最大重量80kgf)を装備することができる． 
本試験飛行は機体重量，機体形状(ポッド及びエア

ブレーキの有無)及び離陸出力をパラメータとし，姿

勢，加速度，上昇率，エンジン出力などの飛行特性

に関する諸量を計測する． 
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２．２ 計測項目・計測システム

本試験での計測項目を表1に，計測系の概要を図2
にそれぞれ示す．各項目の計測・データ処理方法及

びについては次項以降に記す．

２．２．１ 対気速度

対気速度の計測に必要な動圧の計測については耐

空検査員の指導の下，垂直尾翼に設置されたピトー

管の総圧・静圧配管をそれぞれ分岐して各圧力セン

サに導く形で行った．また大気密度ρについては，

別途設けた気圧センサとキャビン採気孔外側に設置

した熱電対から得られた大気圧P0[Pa],気温Tair[K]か
ら，気体定数R=287として算出した．

２．２．２ エンジン出力

エンジン出力Pshは回転数Nとトルクτの積で表さ

れるが，Nに対しτは計測に注意が必要である．既存

レシプロエンジン出力軸にトルクセンサを設置する

のは，飛行中の安全性及び信頼性の観点から好まし

くないため，ここではτがマニホルド圧MAPに対し

線形である17)とみなして計測する．当該エンジンのマ

ニュアル16)より得られた図3の関係を用い，計測され

たMAPの値からτを算出した．また，Nについては

エンジンの点火パルスをフォトカプラを介してF/V
コンバータに入力し，F/Vコンバータから出力された

アナログ信号を計測した．

２．２．３ 計測システム

図2に示された計測システムにおいて使用されて

いるセンサ類と記録装置への信号形式を表2に示す．

詳細な仕様については各センサのデータシートを参

照されたい．

シリアル通信とアナログ電圧によって計測される

信号は別々のタイミングで計測が開始されるため，

時系列で信号を処理する上で同期をとる必要がある．

ここではアナログ，シリアルの両方で計測している

機体加速度信号の，相互相関係数を用いて両信号を

同期させることを考える．図5に鉛直方向加速度の相

互相関係数Razを示す．図5から#01のケースでは

t=-2.55sでRazは最大値を取るため，アナログ信号及

びシリアル信号の間には-2.55sの時差を持つことが

分かる．この時差を用いて記録された各時系列信号

を同期させることができる．

２．３ パイロット

本試験飛行において機体操縦を担当するパイロッ

トは当該機の操縦に十分慣熟している．

２．４ 試験ケース

本試験の試験ケースを表3に示す．本試験ではパ

ラメータを重量，対気速度，推進系出力，空力形状

(ポッド有無,滑空時AirBrakeの展開状態)としている．

対気速度については翼構造への荷重制限から，ポッ

ドの有無により対気速度に制約15)があるため，ポッ

ドを装備する場合のケースはしない場合と比較し

て対気速度の低い条件で行うものとする．

図1原型機

図2計測システム

図3τvsMAP

図4 機体加速度(鉛直方向) 
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２．２ 計測項目・計測システム

本試験での計測項目を表1に，計測系の概要を図2
にそれぞれ示す．各項目の計測・データ処理方法及

びについては次項以降に記す．

２．２．１ 対気速度

対気速度の計測に必要な動圧の計測については耐

空検査員の指導の下，垂直尾翼に設置されたピトー

管の総圧・静圧配管をそれぞれ分岐して各圧力セン

サに導く形で行った．また大気密度ρについては，

別途設けた気圧センサとキャビン採気孔外側に設置

した熱電対から得られた大気圧P0[Pa],気温Tair[K]か
ら，気体定数R=287として算出した．

２．２．２ エンジン出力

エンジン出力Pshは回転数Nとトルクτの積で表さ

れるが，Nに対しτは計測に注意が必要である．既存

レシプロエンジン出力軸にトルクセンサを設置する

のは，飛行中の安全性及び信頼性の観点から好まし

くないため，ここではτがマニホルド圧MAPに対し

線形である17)とみなして計測する．当該エンジンのマ

ニュアル16)より得られた図3の関係を用い，計測され

たMAPの値からτを算出した．また，Nについては

エンジンの点火パルスをフォトカプラを介してF/V
コンバータに入力し，F/Vコンバータから出力された

アナログ信号を計測した．

２．２．３ 計測システム

図2に示された計測システムにおいて使用されて

いるセンサ類と記録装置への信号形式を表2に示す．

詳細な仕様については各センサのデータシートを参

照されたい．

シリアル通信とアナログ電圧によって計測される

信号は別々のタイミングで計測が開始されるため，

時系列で信号を処理する上で同期をとる必要がある．

ここではアナログ，シリアルの両方で計測している

機体加速度信号の，相互相関係数を用いて両信号を

同期させることを考える．図5に鉛直方向加速度の相

互相関係数Razを示す．図5から#01のケースでは

t=-2.55sでRazは最大値を取るため，アナログ信号及

びシリアル信号の間には-2.55sの時差を持つことが

分かる．この時差を用いて記録された各時系列信号

を同期させることができる．

２．３ パイロット

本試験飛行において機体操縦を担当するパイロッ

トは当該機の操縦に十分慣熟している．

２．４ 試験ケース

本試験の試験ケースを表3に示す．本試験ではパ

ラメータを重量，対気速度，推進系出力，空力形状

(ポッド有無,滑空時AirBrakeの展開状態)としている．

対気速度については翼構造への荷重制限から，ポッ

ドの有無により対気速度に制約15)があるため，ポッ

ドを装備する場合のケースはしない場合と比較し

て対気速度の低い条件で行うものとする．
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図4 機体加速度(鉛直方向) 

SignalWire（Ana)

Pressure tube

Manifold Pressure

Total Pressure

Flight
Computer A/D

Converter

Pressure
Sensor02

Pressure
Sensor03

Pitot Tube

IFS&GPS
SignalWire（Dig)

RS232

Acceleration
Sensor

Pod

Cockpit

Cowl

F/V
Converter01

Thermo
Couple01Atmos Temp

Ignition Pulse

Pressure
Sensor01

Static Pressure

Acceleration
Sensor

Photo
Coupler

0

20

40

60

80

100

120

140

160

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45

τ[
N

m
]

MAP[inHg]

-2.5

-2

-1.5

-1

-0.5

0

0 500 1000 1500 2000 2500

t[s]

A
z[

G
]

Otone#001
Otone#002
Otone#003
Otone#004
Otone#005

図5 加速度信号の相互相関係数

表1 計測項目

表2 センサ型式

表3 試験ケース(上表：Test01,下表：Test02)

３．試験結果

３．１ 最大プロペラ回転数

図6に本飛行試験(Test02)により得られた軸出力と高

度の時間変化を示す．図6から，離陸出力が小さいほど

上昇率が悪化することが分かるが，本試験機は最小

45kW程度でも離陸上昇が可能である．またこれらの飛

行において離陸上昇時のプロペラ回転数は最大

2300rpmでありこの時軸出力は76.6kWである．

図6 飛行中の軸出力と高度(#007) 

３．２ 滑空性能

図7に各機体形状における滑空時の高度変化を示す．

どのケースにおいても，この時対気速度は個別飛行規

程15)に示された最良滑空比速度(機体重量770kgfでは

29.2m/s)付近を維持している．図7において，高度の時

間変化率及び対気速度から算出された各機体形状の滑

空比を表4に示す．

図7 各形態における滑空時高度の時間推移

表4 各形態における滑空比

３．３ 気温・気圧の影響

また飛行時の気温・高度差に起因する密度変化により，

機体空力性能は変化する．それに伴い，推進系に要求

される出力も変化するため，特に運用時に想定され得る

気温の範囲において必要馬力の変化分を見積もる必要

がある．図8に飛行試験データから推定された，気温変

化に対する推進系最大出力の変化割合を示す．（補遺参

照）
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記号 計測項目 計測地点 計測器 サンプルレート[Hz] 

a) エンジン回転数 コックピット
フォトカプラ
F/Vコンバータ

250 

b) マニホルド圧 コックピット 圧力センサ 250

c) 気温 採気孔 熱電対 250

d) 静圧 垂直尾翼
ピトー管
圧力センサ

250

e) 総圧 垂直尾翼
ピトー管
圧力センサ

250

f) ポッド3軸加速度 ポッド 加速度センサ 250

g) 機体3軸角速度 コックピット 慣性航法センサ 100 

h) 機体3軸加速度 コックピット
慣性航法センサ
加速度センサ

100
250

i) 機体位置
、対地速度

コックピット 慣性航法センサ 100 

記号 計測項目 計測地点 計測器 サンプルレート[Hz] 

a) エンジン回転数 コックピット
フォトカプラ
F/Vコンバータ

250 

b) マニホルド圧 コックピット 圧力センサ 250

c) 気温 採気孔 熱電対 250

d) 静圧 垂直尾翼
ピトー管
圧力センサ

250

e) 総圧 垂直尾翼
ピトー管
圧力センサ

250

f) ポッド3軸加速度 ポッド 加速度センサ 250

g) 機体3軸角速度 コックピット 慣性航法センサ 100 

h) 機体3軸加速度 コックピット
慣性航法センサ
加速度センサ

100
250

i) 機体位置
、対地速度

コックピット 慣性航法センサ 100 

＃ 名称 信号 メーカ 型式
1 圧力センサ01 アナログ Honeywell HSCDLNN060MGAA5

2 圧力センサ02 アナログ Honeywell HSCDLNN060MGAA5

3 圧力センサ03 アナログ Honeywell SSCDANT005PGAA5  

4 フォトカプラ01 パルス Toshiba TLP551

5 F/Vコンバータ01 アナログ ココリサーチ KAZ-740P 

6 熱電対01 アナログ RS
AnalogDevices

219-4725
AD594

7 加速度センサ01,02 アナログ Crossbow CXL02LF3

8 航法センサ01 RS232C Tokimec VSAS-2GM

＃ 名称 信号 メーカ 型式
1 圧力センサ01 アナログ Honeywell HSCDLNN060MGAA5

2 圧力センサ02 アナログ Honeywell HSCDLNN060MGAA5

3 圧力センサ03 アナログ Honeywell SSCDANT005PGAA5  

4 フォトカプラ01 パルス Toshiba TLP551

5 F/Vコンバータ01 アナログ ココリサーチ KAZ-740P 

6 熱電対01 アナログ RS
AnalogDevices

219-4725
AD594

7 加速度センサ01,02 アナログ Crossbow CXL02LF3

8 航法センサ01 RS232C Tokimec VSAS-2GM

Flight# 機体重量
[kgf]

機速[kt] pod 滑空時
AirBrake

001 780 55,60,70 有 閉
002 840 55,60,70 有 開
003 810 55,60,70 有 半開
004 770 55,60,70,80,90 無 閉

005 780 55,60,70 有 閉

Flight# 機体重量
[kgf]

機速[kt] pod 滑空時
AirBrake

001 780 55,60,70 有 閉
002 840 55,60,70 有 開
003 810 55,60,70 有 半開
004 770 55,60,70,80,90 無 閉

005 780 55,60,70 有 閉

Flight# 機体重量
[kgf]

出力[MCP%] pod

006 780 100,75,65 有
007 840 100,75,65 有
008 810 100,75,65 有
009 770 100,75,65 無

Flight# 機体重量
[kgf]

出力[MCP%] pod

006 780 100,75,65 有
007 840 100,75,65 有
008 810 100,75,65 有
009 770 100,75,65 無
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Flight# 機体重量

[kgf]
pod AirBrake 滑空速度

[m/s]
滑空比

002 840 有 開 33.17 7.17
003 810 有 半開 30.28 10.54
004 770 無 閉 30.59 20.97
005 780 有 閉 31.17 17.321.80

1.46
2.87
4.63

沈下率

[m/s]
Flight# 機体重量

[kgf]
pod AirBrake 滑空速度

[m/s]
滑空比

002 840 有 開 33.17 7.17
003 810 有 半開 30.28 10.54
004 770 無 閉 30.59 20.97
005 780 有 閉 31.17 17.32
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図8 気温(密度)変化による対気速度，出力特性の関係

３．４ 巡航性能

図9にTest01における軸出力と対気速度及び高度の時

間変化を示す．図9において対気速度・高度の変化が小

さい時間幅におけるエンジン軸出力とその時の対気速度

を表5に示す．データを取得時の高度や気温が異なるた

め定量的な評価は難しいが，表5に示した値の内，ポッド

装備時における軸出力の最大値は27.2kW(気温2度)であ

り，図8の関係から，夏季(気温40℃)ではこの値は32.1kW

となる．推進系は巡航時には高度維持に必要な馬力を時

間・環境に制約なく出力できなくてはならないため，最大

連続出力は32.1kW以上である必要がある．

図9 軸出力と高度の時間変化(Test01#04) 

表5 水平飛行時の軸出力(Test01) 

３．５ 離陸上昇・制動性能

離陸上昇時のエンジン軸出力PTOと上昇率RCの関係

を図10に，PTOと離陸滑走時平均加速度Axの関係を図11

にそれぞれ示す．図10,11から軸出力の増加に伴い

RC,Axは増加する．これらの量は離陸時の必要滑走路長

の推算に必要だが，着陸時についても滑走路長を検討

する必要がある．着陸滑走時においては主として車輪ブ

レーキによる制動力で減速するため，ブレーキの踏み具

合すなわち制動加速度が変化すると着陸滑走距離も変

化する．図12に離着陸時の滑走距離と滑走時平均加速

度の関係を示す．図12から本試験機では着陸滑走距離

Lstopは140m程度であることが分かる．なお，この着陸滑

走距離はHK36の一般的な値19,20)と同程度である．

図10 離陸時軸出力と上昇率の関係

図11 離陸時軸出力と離陸時加速度の関係

図12 平均加速度と離着陸滑走距離の関係
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間・環境に制約なく出力できなくてはならないため，最大

連続出力は32.1kW以上である必要がある．
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図12 平均加速度と離着陸滑走距離の関係
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３．６ 必要滑走路長推定

一方，電動推進系換装後の試験飛行場所を選定する

上で，先述の安全確保の基本方針に基づき試験飛行を

行うには，どの飛行フェイズで推進系に異常が発生して

も滑空のみで安全に帰還できる必要がある．そのために

は，どの高度からでも，前方の滑走路に着陸するか反転

後に着陸するかの少なくともどちらか一方を選択できなく

てはならない．後者についてはパイロットレイティングの

計測18)から本試験機では最低120mの高度が必要である

ことが分かっている．前者については十分に長い滑走路

で試験飛行を行う必要があるが，その場合に到達できる

高度は離陸上昇性能と滑走路長とのトレードオフとなる．

よって，上記のうちどちらかの着陸方法を必ず選択でき

るようにするには，試験を実施する滑走路においてジャ

ンプ飛行で到達できる最高高度Hjumpが，上記の反転着

陸が可能な高度Hlimit(=120m)を上回っている必要がある．

言い換えると，試験機の離陸性能と試験場滑走路長Lは

Hjump≧Hlimitを満たしていなくてはならない．そこでまず

Hlimit以上のジャンプ飛行に必要なLの値を検討する．

ジャンプ飛行に必要な滑走路長Lreqの推定に必要な諸

量を表6にまとめる．推定において，降下時の沈下率SR,

降 下 時 対 気 速 度 Vdes は 表 4 に お け る 最 大 値

4.63m/s,33.1m/s，離陸上昇時対気速度VTOは図8の関

係を用いて得られた標準大気(気温15℃)における推定

値30.77m/sとする．これらの値を用いてLreqを見積もると，

推進系軸出力Pshとの関係は図13のようになる．ここで試

験飛行の実施場所を国内で定期便のない飛行場に絞る

ものとすると，表7から本試験飛行に適合する滑走路長

は2700mであることから，推進系に要求される必要馬力

は55kWとなる．さらに夏場(気温40℃)に試験飛行を行う

ことを考慮すると，図8の関係から推進系出力は標準大

気状態に対しさらに約10%の余裕が必要であり，最終的

には60kWの出力が推進系には必要である．加えて，場

周飛行を行うために一般的なショートトラック高度(300m)

まで上昇することを考慮すると，60kW出力時には図14か

ら少なくとも120s以上，温度余裕を考慮すると150s程度

その出力を維持する必要がある．

表6 必要滑走路長推定パラメータ

図13 軸出力と必要滑走路長の関係

図14 ジャンプ飛行及び場周飛行時の推定高度と滑走

距離(標準大気,Psh=60kW)

表7 国内飛行場の滑走路長

４．まとめ

電動推進系の飛行試験に先立ち，換装予定機の飛

行性能を取得し滑走路長の制約及び試験時期による

大気密度変化を考慮して，電動推進系の要求仕様を

下記のように策定した．

最大軸出力(150s) ：60kW以上

最大プロペラ回転数 ：2300rpm以上

最高気温 ：40℃
最大連続出力 ：32kW以上
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補遺 

 日々の天候により飛行時の気温は変化する．気温差

に起因する密度変化により，推進系に要求される出力特

性も変化するため，ここでは上記原型機の飛行時データ

から，気温上昇時に要求される推進系最大出力を推定す

る．ここでは上昇時にはピッチ固定であることを仮定し，

運用条件の変化を推定する．ここで使用する記号は下記

のとおりである． 
 
T:推力 ,D:抗力 ,W:機体重量 ,θ:上昇角 ,L:揚力 ,ρ:大気密

度,V:対気速度,S:主翼面積,CL:揚力係数,CD:抗力係数,w:
上昇率,CT:推力係数,N:プロペラ回転数,Dp:プロペラ直径, 
J:進行率(=V/NDp),t:気温,ηp:プロペラ効率, 
Preq:必要馬力(=TV/ηp) 

 
まず機体の上昇時における力の釣り合いから， 

T=D+Wsinθ …(1) 
さらにここで， 
W≒L=0.5ρV2SCL …(2) 
また， 
w=Vsinθ …(3) 
よって，(1)式にVを乗じて 
TV=DV+Ww …(4) 
ここで気温の変化により密度ρが初期条件の値ρ0からρ1

に変化した場合を考える．密度変化があっても(2)式と

同様に， 
W≒L0=L1 …(5) 
である．ここでは姿勢の変化はないケースを考えるもの

とするとCL=constだから，(2),(5)式から 
ρ0V0

2= ρ1V1
2 …(6) 

よって 
V1=V0(ρ0/ρ1)1/2   …(7) 
したがって， 
D=0.5ρV2SCD …(8) 
CDもCLと同様に一定であるから 
D0=D1 …(9) 
である．密度変化の前後でwを保つには 
T1V1=D1V1+Ww    …(10) 
一方 
T0V0=D0V0+Ww    …(11) 
(11)式に(ρ0/ρ1)1/2を乗じて(10)式から差し引くと(7),(9)式
を考慮して 
V1(T1-T0)=Ww{1- (ρ0/ρ1)1/2} …(12) 
ところで，TはCTを用いて 
T=ρN2Dp

4CT    …(13)        
とあらわされる．加えてCTは一般にJを用いてCt0,Ct2を定
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補遺 

 日々の天候により飛行時の気温は変化する．気温差

に起因する密度変化により，推進系に要求される出力特

性も変化するため，ここでは上記原型機の飛行時データ

から，気温上昇時に要求される推進系最大出力を推定す

る．ここでは上昇時にはピッチ固定であることを仮定し，

運用条件の変化を推定する．ここで使用する記号は下記

のとおりである． 
 
T:推力 ,D:抗力 ,W:機体重量 ,θ:上昇角 ,L:揚力 ,ρ:大気密

度,V:対気速度,S:主翼面積,CL:揚力係数,CD:抗力係数,w:
上昇率,CT:推力係数,N:プロペラ回転数,Dp:プロペラ直径, 
J:進行率(=V/NDp),t:気温,ηp:プロペラ効率, 
Preq:必要馬力(=TV/ηp) 

 
まず機体の上昇時における力の釣り合いから， 

T=D+Wsinθ …(1) 
さらにここで， 
W≒L=0.5ρV2SCL …(2) 
また， 
w=Vsinθ …(3) 
よって，(1)式にVを乗じて 
TV=DV+Ww …(4) 
ここで気温の変化により密度ρが初期条件の値ρ0からρ1

に変化した場合を考える．密度変化があっても(2)式と

同様に， 
W≒L0=L1 …(5) 
である．ここでは姿勢の変化はないケースを考えるもの

とするとCL=constだから，(2),(5)式から 
ρ0V0

2= ρ1V1
2 …(6) 

よって 
V1=V0(ρ0/ρ1)1/2   …(7) 
したがって， 
D=0.5ρV2SCD …(8) 
CDもCLと同様に一定であるから 
D0=D1 …(9) 
である．密度変化の前後でwを保つには 
T1V1=D1V1+Ww    …(10) 
一方 
T0V0=D0V0+Ww    …(11) 
(11)式に(ρ0/ρ1)1/2を乗じて(10)式から差し引くと(7),(9)式
を考慮して 
V1(T1-T0)=Ww{1- (ρ0/ρ1)1/2} …(12) 
ところで，TはCTを用いて 
T=ρN2Dp

4CT    …(13)        
とあらわされる．加えてCTは一般にJを用いてCt0,Ct2を定

 

 

図A-1 離陸上昇時における高度，プロペラ回転数，

対気速度，軸出力，進行方向加速度の関係 

-0.2

-0.15

-0.1

-0.05

0

0.05

0.1

0.15

0.2

0

20

40

60

80

100

120

140

0 20 40 60 80 100 120

A
x[

G
]

H
[m

],V
[k

m
/h

],N
[r

ps
],P

[k
W

]

Time[s]

H[m]
N[rps]
V[km/h]
P[kW]
Ax[G]

滑走開始時

数として， 
CT≒Ct0+Ct2J2    …(14) 
と近似できる． 
(13),(14)を(12)に代入して(6)を考慮すると 
V1(T1-T0) 
=V1{ρ1N1

2Dp
4(Ct0+Ct2J1

2)-ρ0N0
2Dp

4(Ct0-Ct2J0
2)} 

=Dp
2V1(ρ1N1

2Dp
2Ct0+Ct2ρ1V1

2-ρ0N0
2Dp

2Ct0-Ct2ρ0V0
2) 

=Dp
4V1Ct0(ρ1N1

2-ρ0N0
2)=Ww{1-(ρ0/ρ1)1/2} 

したがって， 
N1

2=Ww{1-(ρ0/ρ1)1/2}/(ρ1V1Dp
4Ct0)+N0

2(ρ0/ρ1) …(15) 
ここで初期条件を図A-1の矢印の区間に取ると，t0=10℃
で ， ρ0=1.2455[kg/m3], V0=30.55[m/s], W=8338.5[N], 
w=2.503[m/s], Dp=1.75[m], N0=33.7[rps]である．ところで，

図A-1の滑走開始時の進行方向最大加速度Axmaxは0.17G
であるから，静止推力Ts0は 
Ts0=AxmaxW=1417.5[N] …(16) 
である．Ct0は式(14)からJ=0，すなわち静止時(V≒0)に
おける推力係数であり，図A-1から静止時の回転数Ns0

≒N0であるから，(13),(14)式から 
Ct0=Ts0/(ρ0N0

2Dp
4)=0.107 …(17) 

ここで気温が t1=30℃に変化した場合を考えると，

ρ1=1.163[kg/m3]だから，(7)式よりV1=31.61[m/s],(15)式よ

りN1=34.6[rps]となり，J0,J1は 
J0=V0/(N0Dp)=0.518, J1=V1/(N1Dp)=0.522となりほぼ等し

い．ただし，ここではNs0=N0としているが，固定ピッチ

プロペラではNs0とN0が等しいとは限らず，Ct0は式(17)
から求めた値から変化する．しかし，Ct0が式(17)で求め

た値から50～200%程度変化した場合でもJのt0→t1にお

ける差は3%未満である．よって，Jの関数であるCT,ηp

はtの変化に対しほぼ一定といえる．したがって推進系

の必要馬力Preq=TV/ηpの比は(13)式を考慮すると 
Preq1/Preq0=(T1V1/ηp1)/(T0V0/ηp0)=T1V1/T0V0 

=(V1/V0)(ρ1N1
2Dp

4CT/ρ0N0
2Dp

4CT) 
=V1ρ1N1

2/V0ρ0N0
2 …(18) 

ここで式(3),式(6),式(15)を考慮すると， 
V1ρ1N1

2/V0ρ0N0
2 

=(V1ρ1/V0ρ0)[Ww/(ρ1V1N0
2Dp

4Ct0){1-(ρ0/ρ1)1/2}-(ρ0/ρ1)] 
=Ww/(ρ0V0N0

2Dp
4Ct0){1-(ρ0/ρ1)1/2}-V1/V0 

=(w/V0)(W/ρ0N0
2Dp

4Ct0){1-(ρ0/ρ1)1/2}-(ρ0/ρ1)1/2 
=Wsinθ/(ρ0N0

2Dp
4Ct0){1-(ρ0/ρ1)1/2}-(ρ0/ρ1)1/2 …(19) 

となり，tの変化に対し図8のように変化する． 
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