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広い構内には所々に何に使われていたか

朽ち果てた構築物が点在していた

 大型低速風洞完成（昭和40年

9月）



　創立10周年記念式（昭和　40　年10月１２日

　リフトジェットエンジンJR100HによるＶＴＯＬ機の高精度実験 開始

　　　　　　　昭和4 1　年８月）

ＦＴＢの本体が完成 し地上試験 に入った

　　　　(昭和　4 2   年3月

　N AL -16  H 型のロケット の飛しょう実験

（昭和43年9月　　種子島）



現所長　工博ｌ ・’･・． ｊｊ
　･●　Ｉ．●ゝ 　　　「

　山　内　正男

自 昭和43年11月2 1 日

NA Lー16 ・31   D
型ロケットの飛しょう実験

昭和　44年　1月　　種子
島

自由飛行模型（FF M - 10）による高速飛しょう実験

(昭和　44年 １１月 １７ 日　秋田県道川

）

J R 2 2 0 完成 (昭和4 5   年 3月）

ＶＴＯＬ機用試作 リフトジェット エンジンは  JR 100. .JR100 H (高精度用）

　JR 1 00 F  ( F T B に搭 載)更に JR 200 を 経て JR 220 にまで発展し

た









　当研究所が航空技術研究所として昭和 30年７月に 40名の陣容で発足してから本

年で満20 年を迎え，ようやく 480 名を越す研究所に成長した。この間に，わが国に

おける宇宙開発の進展を見通して宇宙技術の研究を加え，昭和 38年に航空宇宙技

術研究所と改称し， さらに，昭和 40年にはロケット研究センターとして角田支所

を設置して今日に至っている。これはひとえに諸先輩の並々ならぬ御努力と関係各

位が寄せられた御支援の賜物であって，深く感謝の意を表する次第である。当所ぱ

航空，宇宙両分野において，技術水準の向上と先導的研究を推進する研究センター

としての役割と，開発への支援協力を行う試験センターとしての役割とを果さなけ

ればならないが，ここに取りまとめたこ20年史は，この 20年間に急激な進展を見せ

仁航空，宇宙の世界的推移の中にあって，当所が指向し推進してきた研究および試

験の流れを示すものである。

　設立の初期には，航空再建の熱意に燃え，全員一丸となって，選音達識胴を始め

として，航空機の進歩に応じうる空力性能，構造強度，原動機等の試験研究設備の

整龍を急いだ。次いで，これらの設備を活用した研究段階へと進んで成果を挙げて

きたが，わが国で開発された中型輸送機 Y S-11 その他幾つかの航空機に対して，

当所の研究成果が陰に陽に取り入れられ，現実の姿となって世に出ていったことや，

超軽量ジェットエンジンの研究成果が基となって V T O L の実験研究が進展し，ま

た，推進用ファンエンジンの研究開発へと順調に発展しつつあることは喜ばしいこ

とである。然し，近来わが国における航空機の発展は最初の意気込程ではなく，む

しろ沈滞しつつあることを憂えると共に我々の努力の至らなかったこことを深く反省

している。

序



　宇宙開発の一環として当所がロケットおよび人工衛星の研究を開始してから 12

年になる。研究と開発とは密接不可分の関係にあり，当所は宇宙開発担当機関と常

に密接な連繋を保つよう努力しつつ開発への支援協力を行うと共に，次期以降にお

いてはわが国の宇宙開発が自主開発路線を進みうるように，ロケットエンジン，ロ

ケットの誘導制御，人工衛星の姿勢制御等に関して鋭意基礎先行研究を進めてきた。

今後も一層の努力を続けて実り多い成果を挙げていくことを念願している。

　過去 20 年間を振り返って，諸先輩の御努力の跡を偲び，衷心より敬意を表する

と共に今後の研究推進に資したいと考えている。 20 年史を刊行するに当り，当所の

発展に寄せられた皆様の御厚情に深く感謝し，併せて今後一層の御指導ご鞭撻を賜

わるようお願いする。

昭和 50 年 ７月

航空宇宙技術研究所長　 山　 内　 正　 男
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第 １ 章　総 説

1.1　設　立　ま　で

　戦前，わが国における航空技術は，世界のかなりの水準に達し，独自の開発による世界的傑作機も出

現させたが，終戦により，航空に開するすべての事業は中止となり，研究設備の大部分は撤去され，航

空技術に開する研究はほとんど中断された。

　昭和27年，平和条約の発効によって，わが国は航空に開する諸事業を再開できることになったが，こ

の間における海外諸国の航空技術の進歩はいちじるしく，特!こジェットエンジンの発達により，従来の

プロペラ機では不可能とされていた音遠の壁の突破が可能となり，飛躍的な航空技術の進歩がもたらさ

れていた。したがって，わが国の航空技術はこの空白により世界の技術水準からかなりの立遅れを生じ

ていたため，航空技術を再開するに当り，まずその基盤となる航空技術の試験研究体制を確立すること

が急務とされた。

　そこで，航空再開に当り，通商産業省，運輸省，防衛庁等から，それぞれ行政上必要な試験研究を行

うための予算要求を行ったが，その全体が莫大な金額となったうえ，内容的にもかなり重複があり，関

係各省庁間の連絡調整が必要となった。

　昭和28年，総理府の科学技術行政協議会（ＳＴＡＣ）に航空研究部会が設けられ，関係各行政機関の航

空技術に開する試験研究体制について審議を行うことになり，兼重寛九部東京大学教授を部会長とし，

航空技術研究の再建方策を審議し，つぎの結論が得られた。

（１） 航空技術研究施設で，多額の経費を要するものは１か所に設置する。

（２） 海外に航空研究調査団を派遣する。

（３） 航空技術に開する重要事項を審議するため委員会を設ける。

　この結論により昭和28年10月には（2）を実現するための航空研究調査団（団長守屋富次郎東京大学教

授ほか13名）が編成され，欧米諸国における航空研究体制の調査を行った。また昭和29年７月には（3）

の趣旨により，総理府の付属機関として航空技術審議会が設置され，つぎの諮問第１号および第２号が

付議された。

（１） 諮問第１号: 航空技術に開する重要研究の目標および方針。

（２） 諮問第２号: 関係行政機関の共用に供する航空技術研究機関の基本方針。

　これに対し，航空技術審議会は昭和30年４月つぎの趣旨の答申を行った。

（１） 諮問第１号に対しては
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　（ａ） 目標: わが国の航空技術を早急に向上させるためにつぎの目標を樹立する。

　　（Ｏ　 第１次目標: 6 か年後に，わが国の航空技術を現在の世界水準に到達させること。

　　（ ii ） 第２次目標: 第１次目標につづき，さらに数年後には，わが国の航空技術に問する研究を，

　　　 そのときの世界水準に到達させること。

　（ｂ） 方針: 前項の目標を達成するため，重要研究課題を設定し，経済的かつ能率的に研究の促進を

　　はかる。

（２） 諮問第２号に対しては

　（ａ） 目的: 航空技術研究所は，次の目的をもつものとする。

　　（ｉ） 航空技術研究所は，わが国の航空技術を急速に向上させるために必要な研究で，重複設置困

　　　 難な多額の経費を要する施設・設備を必要とするものを実施し，あわせて関係谷行政機関の委託

　　　 研究，試験をも行う。

　　（ii） 航空技術研究所は，上記研究９実施とともに，その施設・設備を，関保谷行政機関・大学お

　　　 よび民間会社等の使用に係する。

　（ｂ） 規模: 前記目的のために, 航空技術研究所には，多額の経費を要する施設・設備を設置するが，

　　これらの設置には相当の経費と長年月を要するので，まず，６か年計画で最低限必要なものから重

　　点的に設置することとし，昭和30年度から着手するように配慮することが望ましい。

　（ｃ） 所管: 航空技術研究所は総理府の付属機関として設置することが適当である。

　これらの答申に基づいて，総理府に航空技術研究所を設置することが決定し，科学技術行政協議会の

事務局で発足のための予算措置等の諸準備を行い，昭和30年７月ｎ 日，総理府設置法の改正施行により

航空技術研究所が，総理府の付属機関として誕生した。

1.2　経　　　 過

1.2.1　第１次６か年計画の時代

　航空技術研究所は発足当時，初代所長は兼重寛九郎東京大学教授が兼務し，総理府内に仮事務所を設

け，当初,定員40名で，管理部，空気力学部, 機体部, 原動機部および調査部の５部制の組織で出発した。

　最初の業務は航空技術審議会の答申に基づいて樹立された目標を達成するための研究を行うのに必要

な施設・設備を収容しうる敷地面積があり，かつこれら施設・設備の運転に必要な大容量の電力の供給

可能な場所の選定であった。調査の結果，旧中央航空研究所の跡地で当時運輸技術研究所が使用してい

た現在地が，電力条件が良く，近くに調布飛行場を控えており，立地条件として最適とい うことになり，

関係機関の折衝を経て約 59,800 m 2 の敷地を入手することができた。昭和31年３月ここに移転を行い，

旧中央航空研究所の変電操作室跡を事務所として，施設・設備の建設に着手した。

　航空技術研究所に設置すべき施設・設備については，前記諮問第２号に対する答申にその構想が示さ

れたが，最初の６か年にこれらをすべて整備することは，困難と考えられたので，昭和31年から36年ま
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ての第１次６か年計画では，研究設備の総額を約60億程変におさえ，急を要するものから順次整備して

行くことになった。

昭和31年度

　最初に建設に着手したのは遜音速風胴とジェットエンジンの要素研究設備で，前者は音速に近い，あ

るいは音速をこえる航空機の空気力学の研究にぱ不可欠のものて，わが国では経験のない設備であり，

建設にかなり長年月を要するものであった。後者については当時わが国でジェットエンジンの国産開発

計画が進められていたが，その試験研究設備がなかったので，ジェットエンジンの各要素の研究を行う

設備の建設から着手したものである。

　なお，昭和32年３月28日，兼重所長は原子力委員に転出し、中西不二夫東京大学名誉教授が第２代目

所長に就任した。

　また昭和31年５月，科学技術庁の発足に伴ない，当研究所は同庁の付属機関となり現在に至っている。

昭和32年度

　前年度に着手した週音速風胴および原動機要素研究設備の建設を進めるとともに，機体関係の研究設

備としてフラッタ試験設備の建設に着手した。なお同年変から各研究部に各施設・設備の設計あるいは

建眼準備室をおき，業務分担を明確にした。

　また当初入手した敷地面積（2 頁参照）では狭小なので，隣接の土地約 21,000 m 2 を購入した。

昭和33年度

　航空技術審議会は昭和 33年６月諮問第３号“現下の情勢における航空技術に関する重要研究課題およ

び整備すべき研究施設”に対する答申を行い，新しくロケットを含めた超高空，超音速飛行の研究を進

めることが要望され，また前回の諮問第１号の目標の実現を促進するため実験用航空機と飛行試験用飛

行場を整備することならびに国産機試作に必要な試験研究設備の整備の促進等が要望された。

　 また昭和33年８月全日本空輸株式会社の D C -3 型機が下田沖で遭難事故を発生したのに対処し，同年

11月航空技術審議会諮問第４号“航空安全対策に関する研究方針，重要研究課題および整備すべき研究

施設”に対する答申が出され，航空安全の見地から強化すべき研究ならびにこれに必要な設備の整備が

要望された。

　 同年度は各施設・設備の建設が速むとともに，原動機実験建屋，フラッタ風胴建屋等が完成した。

昭和34年度

　 原動機要素研究設備，フラッタ試験設備などが完成し，本格的な試験研究が行えるようになったので，

これらの研究部は建設業務のかたわら研究が行えるよう研究室の体制を整えた。なお同年度から電子計

算機の導入に伴い，従来の調査部の調査の業務は管理部に移し，計測機器・計測制御および人間工学等

に関する試験研究のほか計算，データ処理，電力，工作に開する業務を行う計測工務部を新設した。

　 この年の６月日本航空機製進株式会社が設立され，本格的に中型輸送機 Y S ぺL1 の開発が進められる

ことになったのに伴い，当所に構造部材の疲労研究に必要な大型疲労試験機が設置され国産機の疲労試
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験が行えるようになった。なお成果を公表する航空技術研究所報告等が刊行され始めた。

昭和35年度

　昭和31年から建設中であった遷音速風胴が完成し，1 0月1 0日その通風式が行われた。

　昭和35年10月18日には天皇陛下の行幸, 10月25日には皇太子殿下の行啓を仰ぎ，完成した週音速風回，

原動機実験室，機体強度実験室および電子計算機窓等の諸施設・設備を親しくご視察いただいた。

　なお昭和36年２月調布飛行場内の土地約 36,000 m 2 の使用が認められ, Y S -11 等の開発に必要な繰

返し荷重試験装置等の実根強度関係の施設・設備の建設に着手した。

　また研究活動の活発化に伴い，所内での研究発表会がこの年からスタートした。なお関係各省庁ある

いは民間会社からの受託研究もさかんになってきたので，当所の施設の運用に関して適正な調整と効率

的な運用を図るため施設運用委員会が設けられた。

昭和36年度

　本年度超音速風胴が完成し,この機会に空気力学部を空気力学の基礎的研究を行う空気力学第一部と，

風胴に開する試験研究,空力,飛行陸前などの空気力学の応用的研究を行う空気力学第二部とに分けた。

　また実根強度関係の試験研究設備が整備したのにともない調布分室が設けられた。

　なお同年度さらに隣接の土地約 28,000 m 2 を購入し，敷地面積は本所地区約 110,000 m 2， 調布分室の

土地を加えると約 145,000 m 2 となった。

1.2.2　第２次５か年計画の時代

　昭和36年度を もって第１次６か年計画は一応終了したが，航空技術審議会は昭和36年 12月諮問第５号

“航空技術に関する重要研究の目標及びこれを達成するための推進方策についで の答申を行い，つぎ

の重要研究目標を掲げ，モの推進方策および上記研究目標達成のための重要研究課題を設定し，モれら

の研究に必要な施設・設備を示し，第１次６か年計画につぐ研究の目標を明確に示した。すなわち

（１） こんご５年間に実現を目標とするもの

　（ａ） 垂直・短距離離着陸機（V /ST O L ）の試作開発

　（ｂ） 航空交通管制の自動化

　（ｃ） ロケットに関する技術の高度化

（２） 上記目標につづき，モの後数年間に実現を 目標とするもの

　（ａ） 高亜音速輸送機の試作開発

　（ｂ） 超音速根の試作開発

　一方宇宙開発については宇宙開発審議会諮問第１号
i“宇宙開発推進の基本方策についで の答申が昭

和37年５月に出され，わが国での宇宙開発の基本方策が明らかにされた。

　これらの答申に基づいて当所は第２次５か年計画をたてて，昭和 37年度を初年度とし，これらの目標

達成のための研究の推進とそれに必要な施設・設備の整備を進めることになった。この第２次計画では

（１） 遷・超音速機
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（２） Ｖ／ＳＴＯＬ 機

（ 3 ）　1==･ ケット

の三つを重点研究目標に掲げ，従来の目標（1）のほかに新しく V /S T O L 概およびロケットに関する研

究を開始したが，これらに対しては必要に応じ研究試作を行い，それぞれの開発に実用しうる資料を提

供する研究も行うことにした。そのために所内に V /ST O L 委員会および l=･ ケット委員会を 36年度来に．

設けたが本格的な活動は次年度から始めた。以下各年度ごとに主として重点研究目標を中心として研究

経過の概要を述べる。

昭和 37年度

（１） 遮・超音速機に関する研究 : 実験用航空機（ビーチクラフト65型双発概）を購入し，飛行荷重お

　よび飛行計測装置を整備した。 Y S -11 の繰返し荷重試験を開始した。

（２） Ｖ／ＳＴＯＬ 機に関する研究：Ｖ／ＳＴＯＬ 委員会では，Ｖ／ＳＴＯＬ 概に謂 する調査，重要研究課題の

　選定等を行った。一方推力重量比の大きい超軽量リフトエンジンの研究試作を目標とし，大学および

　業界の学識経験者を集めたジェットエソジソ研究委員会を設けた。

　研究設備としては大型低達識胴の建設および原動機要素研究設備の増強の工事に着手した。

（３） ロケットに関する研究: ロケット委員会では，研究方針，研究課題の選定などを審議した。設備

　 としては固体ロケット燃焼試験設備が整備された。

昭和38年度

　 宇宙技術に関する研究を積極的に進めるためｇケット部を新設するとともに当所の名称を“航空宇宙

技術研究所”と改めた。また飛行実験部を新設した。

（１） 週・超音速概に関する研究:超音速機に関する研究を進めるため所内に“高速機懇談会”を設け，

　 各研究部間の連絡をとりながら問題点の研究を進めることになった。調布分室では Y S -11 の主翼繰

　 返し荷重試験を終了した。

　 また，汎用飛行シミュレータ設備の整備を完了した。

（２） Ｖ／ＳＴＯＬ 概に関する研究: V /ST O L 委員会では基礎的研究から実験概の試作に至るまでの研究

　 の進め方について審議した。　リフトエンジンについては推力重量比約10を目標とした JR 100 エソジ

　 ソの試作に･着手した。

（３） ロケットに関する研究: 昭和39年２月宇宙開発審議会は諮問第３号“宇宙開発における重要開発

　 目標とこれを達成するための具体方策いかん”に対する答申を出し，わが国における宇宙開発の方向

　 と重点目標が設定され，宇宙開発の具体策などが示されたので，ロケット委員会で審議し当所が行う

　 べき研究の範囲，重要研究課題および国の開発計画への協力体制などを明らかにした。

　 なお，既設の施設・設備を用いた航空宇宙に関する研究は上記重点研究目標のほか基礎，共通的研究

の分野でもさかんに行われ，10月には当所講堂で第１回の公開研究発表会が開催された。

　 また同年度管理部庁舎が完成し，所長室，管理部各課の事務室，講堂，会議室などが整備された。
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昭和39年度

　昭和 39年６月11 目中西所長は病のため逝去し，第３代目所長に松浦陽恵が就任した。

　同年度から機体の構造要素の研究を主対象とする機体第二部を新設し，計測工務部は動力工作関係を

管理部に移し，計測部と名称を改めた。

（１） 遷・超音速機に関する研究: 国産機の開発に対して当所の概則，シミュレータ設備などを用いた

　試験研究が活発に行われた。また調布飛行場分室（昭 39.4.1 調布分室が名称変更）で行われ てい た

　Ｙｓ-ｎ の繰返し荷重試験は胴体および着陸装置の試験をほぼ終了し，昭和39年８月 Y S -11 に対する

　型式証明が運輸省から交付された。これらの試験により Y S -11 の完成に寄与するとともに将来の設

　計に対する有益な資料が得られた。

（２） Ｖ／ＳＴＯＬ 機に開する研究：Ｖ／ＳＴＯＬ 機に開する研究を具体的に進めるため

　（ａ） リフトエンジンの完成とアイアンバードによる空気ジェット制御の研究

　（ｂ） リフトエソジンを搭載したフライングテストベッド（F T B ）による飛行制御の研究

　（ｃ） 以上の成果を織り込んだ実験機を試作しての研究の３段階を設けた年次計画をたて，段階的に

　　 研究を進めることにした。

　 リフトエソジソ JR 100 は性能運転に入り，さらに推力重量比 16 を目標とした JR 200 の設計に着

手した。

（３） ロケットに関する研究: 宇宙開発審議会の第３号答申によって，わが国で実用人工衛星を打ち上

　げることが定まり，昭和39年７月科学技術庁に宇宙開発推進本部が設置された。当所としては宇宙開

　発を支援するため，つぎの研究を行うことにした。

　（ａ） わが国で開発するロケットに実用しうる設計データを整える研究

　（ｂ） 将来わが国のロケット技術の水準を高めるための先行的研究

　 これらの目的達成のためロケットの研究試作を行い，実用データを供給することを目標として，小型

固体ロケット ＮＡＬ-７ および N A L -16 の試作研究に一着手した。

昭和40年度

　 宮城県角田市の旧第一海軍火薬廠跡の国有地約 911,000� の使用が認められたので，昭和40年７月

１目付で角田支所を設置した。なお当所はこの年で発足後ちょうど10年を経過したので昭和 40年10月12

目，10周年記念式典を挙行した。

（１） 遭・総合速読に開する研究: 同年度から高速機懇談会を高速機研究会と改め，高速機に関する問

　 題点の調査および研究の進め方等について審議することにした。昭和41年２月および３月にわが国に

　 おいてジェット輸送機の大きな事故が相次で３件も発生したため，モれらの事故調査に協力するとと

　 もに，所内に航空機安全対策委員会を設け，安全に開する研究課題，研究方針などについて審議する

　 ことになった。

（２） Ｖ／ＳＴＯＬ 機に関する研究: 昭和40年５月航空技術審議会は諮問第６号“航空技術振興に効果的
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　な航空機の開発における技術的問題点およびこれに対処する方策についで の答申を出し, V /ST O L

　技術研究推進のための重要研究課題と，これに必要な実験機として

　（ａ） 単発 ＳＴＯＬ 実験機

　（ｂ） 双発起短距離離着陸（ＵＳＴＯＬ）実験機

　（ｃ） 高速 Ｖ／ＳＴＯＬ 実験機

を対象とした研究推進方策が出された。そこで当所では所内に（a）および（b）を対象とした ＳＴＯＬ 研

究班と，（c）を対象とした ＶＴＯＬ 研究班を編成し，それぞれ実験機を目標とした研究を進めることに

なった。

　同年度大型低速風洞が完成した。また JR 100 は試験運転の結果所期の性能が得られることが確認さ

れた。

（３） ロケットに開する研究: 東京大学秋田実験場（秋田県道川）で N A L -7 お よび新島で N A L -16

　ロケットの飛し よう試験が行われ，有益な資料が得られた。同年度電子計算機の更新を計画し，その

　有効，適切な運用をはかるため電子計算機委員会が設けられた。また極超音速風洞の主要部分が完成

　した。

昭和41年度

（１） 遭・超音速機に関する研究: 前年度末に生じたジェット輸送機の事故につづき 11 月には Y S -11

　が松山空港で墜落する事故をおこしたため，これらの事故調査に･協力した。なお航空技術審議会は諮

　問第７号“ ジェット輸送機の航空安全に関する技術的問題点及びその具体的対策いかん”に対し中間

　答申を出したので，当所ではつぎの研究を重点的に進めることになった。

　（ａ） 乱気流中の航空機の応答に間する研究

　（ｂ） 操縦に関する人間工学的研究

　（ｃ） 自動着陸に関する研究

　以上のうち，とくに（b）については科学技術庁の特別研究促進調整数で“ジェット輸送機の操縦室の

人間工学的研究”として年度途中から研究が開始された。

（２） Ｖ／ＳＴＯＬ 機に関する研究: 富士重工業株式会社が製作した単宛転飛行機 F A -200 に吸込フラッ

　プを装備し ST O L 実験機とする計画を進めた。

　双発 ＵＳＴＯＬ 機に.ついてはプロペラ回転の揚力および安定に及ぼす効果について獄則試験を行った。

　ＶＴＯＬ 機に関する研究は F T B の製作が進み F T B の本体を完成した。角田支所においては JR 100

1 台を用いた自動高度制御の研究を実施した。

（３） ロケットに関する研究: 実用実験衛星打上げ用ロケットに関するシステム・スタディを行うとと

　もに，二次噴射による推力方向制御，液体ロケットのジソバル式方向制御等の研究を進めた。なお固

　体ロケットモータの寸法効果等の研究目的で，推進薬の細長比の大きい N A L -16H およびガスジェ

　ット制御の研究等のため２股火固体ロケット N A L -25 ・ 31 の研究試作を行った。
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1 .2.3　モのごの時代

　昭和41年度をもって第２次５か年計画は年次的には終了したが,取り上げた重点研究目標はいずれも，

引続き強力に推進する必要があった。そこで昭和42年度からは，少なくとも常に５か年先をみたいわゆ

る“ころがし５か年計画”を策定し，モの目標達成のため必要な研究費および施設・設備の実現をはか

ることとし，内外の諸情勢および予算の実現状況等を勘案し，毎年検討を加え，必要な修正を行って，

たえず最新の計画とすることにした。

　なお重点研究目標には，従来の３目標に，前年の航空事故以来問題となってきた航空機の安全性に関

する研究を加え合計四つの重点研究を中心として強力に推進するが，将来を見通し基礎的，共通的研究

も計画的に進めることにした。

昭和 42年度

　同年度から Ｖ／ＳＴＯＬ 機に関する研究体制を強化するため新型航空機部が発足し，所内の ＳＴＯＬ お

よび ＶＴＯＬ 研究班は廃止した。

（１） 遷・超音速読に関する研究: わが国で開発中の航空機について風胴試験，シミュレータ試験等に

　協力するとともに超音速読の勘安定研究のための自由飛行模型の計画を進めた。なお推進用エソジソ

　の開発にそなえてフロソトファソの研究を進めるとともに,高温タービソ研究設備の整備に着手した。

（２） 航空機の安全|生に関する研究: 昭和41年に発生した航空事故に関して試験ならびに解析を行い事

　故調査に協力するとともに，ジェット輸送機の操縦室の人間工学的研究を続行し，自動着陸に関する

　研究にも着手した。また運輸省気象研究所と共同で，実験用航空機を利用して鈴鹿山系における突風

　の調査研究を行った。

（３） Ｖ／ＳＴＯＬ 機に関する研究: 単発 S T O L 実験機では，汲込フラップを装備した F A -200 改の飛

　行試験を開始した。　双発 ＵＳＴＯＬ 機についてはプロペラ後流の安定・操縦性に及ぼす影響を風洞試

　験で研究した。 F T B はエソジソ搭載，ぎ装を完了し，地上で各種確認試験を行った。また角田支所

　において JR 100 2 台を用いた高度制御試験を実施し，F T B の実験に有益な資料を得た。

（４） ロケットに関する研究: 前年度に引続き実用衛星打上げ用l=1 ケットに開するシステム・スタディ

　を行い，技術的問題点の検討と，その設計に役立つ資料を宇宙開発推進本部に提供した。また人工衛

　星の追跡に関連し宇宙開発推進本部からの要請により，当所の電子計算機を改造し容量を増大した。

　角田支所においては液体ロケット燃焼試験設備の整備を進めるとともに固体ロケット多分力試験設備

　の建設に着手した。

　昭和42年12月宇宙開発審議会は諮問第４号“宇宙開発に関する長期計画および体制の大綱についで

の答申を行い，わが国の宇宙開発の将来を示した。

昭和43年度

　昭和 43年11月21日付で松浦所長は宇宙開発推進本部長に転出し,第４代目所長に山内正男が就任した。

（１） 遭・超音速機に関する研究: 国内における道・超音速読の開発が活発化し，当所の施設・設備を
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　使用しての試験研究がさかんに行われた。また Y S -11 につぐ次期ジェット輸送機開発のための O R

　も開始された．これに伴ない獄則等関連研究設備の計測精度ならびに測 定 技術 の向上をはかる目的

　で，所内外の空気力学，設計関係者からなる獄胴研究会議が発足した。

（２） 航空機の安全性に関する研究: 引続き事故関連の試験・解析を 行い事故調査に 協力するととも

　に，電波高度計の特性を調べ，電波高度計を含めた自動着陸のシミュレーショソ研究を進めた。また

　運輸省気象研究所と共同で東北地方南部で乱気流観測を行った。

（３） Ｖ／ＳＴＯＬ 機に関する研究: 単発 S T O L 実験機の飛行試験により，吸込の失速特性に及ぼす影響

　を調べ，地面効果について獄則試験を行った。 F T B は角田支所において遠隔操作によるエンジンの

　運転試験を行い，安全|生の確認を行った。またエソジソの高度制御の研究では気圧高度計および電波

　高度肝を用いた自動高度制御の実験を行い問題点を明らかにしこの研究を終了した。

（４） ロケットに関する研究: 研究試作した N A L -16H ,  N A L -16 ・ 31 および N A L -25 ・ 31 の飛しょ

　う試験を種子島宇宙センターにおいて行い，それぞれ有益な設計資料を得た。角田支所では液体およ

　び固体９ケット燃焼試験設備が完成し，推進薬供給系統およびスピン燃焼試験設備の建 設に着 手 し

　た。なお同年度，総理府に宇宙開発委員会が設置され，わが国の宇宙開発は一元的に推進されること

　になった。

昭和44年度

　同年度から，ロケット部を宇宙研究グループと改め，関連各部の研究もあわせて，宇宙開発への支援

ならびに先行研究を強力に推進することになった。これに伴い，ロケット委員会を宇宙技術委員会と改

め，航空関係も，Ｖ／ＳＴＯＬ 委員会，航空機安全対策委員会 および高速機研究会をまとめて航空機委員

会とした。

（１） 遷・超音速読に関する研究: 秋田県道川で自由飛行模型による超音速における動安定研究のため

　の飛しょう実験を行い，有益な資料を得た。

（２） Ｖ／ＳＴＯＬ 機に関する研究: 単発 ST O L 実験機を用いて離着陸性能の実験を行った。 F T B は角

　田支所で拘束状態での高度および姿勢制御の実験を行った。 JR 100 の耐久試験を行い F T B 実験へ

　 の信頼性を実証した。

　なお JR 200 を改良し，さらに高圧，高温とし性能向上をはかっか JR 220 を研究試作した。

（３） 宇宙技術に関する研究: 昭和 44年10月宇宙開発推進本部は宇宙開発事業団に改組され，わが国Ｏ

　実用衛星の開発，打上げおよび追跡管制の業務は１本化して行われることになった。この年，当所で

　 研究試作した N A L -7，N A L -16H の飛しょう試験が，種子島宇宙センターで行われ，それぞれ有益

　 な資料が得られた。

昭和45年度

（１） 遭・超音速機に関する研究: 推進用ファンエンジンの開発の気運が高まり，当所で開発したリフ

　　トエソジソ，フロソトファンおよび高温タービソなどの研究成果を取入れた推進用ファンエソジンＧ
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一 一

　開発計画が作成され，これに必要な各要素の研究が進められた。

（２） 航空機の安全|生に関する研究: 航空機の突風荷重および突風応答研究のための突風風洞の建設に

　着手した。また運輸省気象研究所と共同研究で，異常航空気象下の気圧高度計の指示精度に関する実

　験を行った。

（３） Ｖ／ＳＴＯＬ 機に関する研究: F T B は角田支所で３自由度の姿勢制御実験を行い，各部の機能およ

　び安全性を確認したのち，昭和45年12月自由飛行で浮上に成功した。

（４） 宇宙技術に開する研究: 宇宙開発委員会は昭和45年度宇宙開発計画で，従来の第１段固体の４段

　式 Q I==･ ケット計画を，米国からの技術導入による第１段液体の３段式 N I==l ケット計画に修正した。こ

　れに応じて当所の開発支援および先行研究の計画も修正した。なお角田支所では推進薬供給系統，ス

　ピソ燃焼試験設備を完成しロケットエソジソ高空性能試験設備の建設に着手した。

昭和46年度

　昭和46年 12月航空技術審議会は諮問第８号“今後の航空技術の振興に必要な重要課題とこれを達成す

るための推進方策についで の答申を行い，つぎの三つの開発技術の確立を目標としてあげた。

　（ａ） 一層高い安全性と無公害性を具備し，かつ経済性を 亀有する高亜音速ジェット輸送機

　（ｂ） Ｖ／ＳＴＯＬ 機

　（ｃ） 高性能かつ無公害のフ ァソジェットエソジソ

　これらの目標に対し重点および緊急研究課題，必要な施設・設備および既存の設備の更新などが要望

され，当所のこんごの研究，設備の整備方針などが示された。

（１） 週・超音速機に開する研究: 通商産業省大型工業技術開発制度（大型プロジェクト）によるフ ァ

　ソジェットエンジンの研究開発が開始され，当所は設計資料の提供，運転，試験研究の面で全面的協

　力を行うことにした。

（２） Ｖ／ＳＴＯＬ 機に関する研究: 角田支所において F T B による垂直離着陸，ホバー，直進，旋回等

　各種実験を行い，貴重な資料を得て F T B の実験を終了した。JR 220 は運転の結果，計画性能を発

　揮しうることを確認した。

（３） 宇宙技術に関する研究: 誘導用セソサ系の精度向上の研究，液酸 1==l ケットの燃焼器および各要素

　の研究がさかんに行われ，スピソ燃焼の研究にも着手した。

昭和 47年度

　同年度から航空機の安全既に関する研究は週・超音速機に関する研究にあわせることにし，新しくジ

ェットエンジンに関する研究を重点研究に取り上げた。

（１） 遭・超音速機および航空機の安全性に関する研究: 航空計器の表示統合化の研究で試作したヘ ッ

　ド・アップディスプレイ装置を実機（Y S -11）に 搭載して飛行試験を行い，その有姶|生を 実証した。

　汎用シミュレータ設備の更新に着手し，音響疲労試験装置ならびに低騒音化研究のための流賂音響試

　験装置を完成した。

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 － 10 －



（２） Ｖ／ＳＴＯＬ 機に関する研究: 実験用航空機に可変安定装置を装備し ST O L 機の安定・操縦性の研

　究に着手した。 V T O L 機の遷移飛行の研究に着手した。

（３） ジェットエンジンに 開する研究: 通商産業者の 大型プロジェクトの 開発研究に協力するととも

　に, JR 100 に消音吸入ダクトおよび吸音ジェットパイプを装備し騒音試験を行った。

（４） 宇宙技術に関する研究: 宇宙開発事業団と共同研究で，二 次噴 射，ガスジェットの影 響および

　ＶＨＦ 帯アソテナの研究を行った。　角田支所ではロケットエソジソ高空性能試験設備およびデータ処

　理設備が完成した。

昭和48年度

　同年度から新型航空織部を新型航空機研究グループに改組し， V /S T O L の研究体制を強化した。

（１） 遷・超音速機および航空機の安全欧に開する研究: 民間輸送機開発協会の依頼により抵抗発散マ

　ッハ数特性の良い具を設計，実験を行い特性を確認した。自動着陸の研究は，地上リブによるシミュ

　レーショソ実験で，縦方向の自動着陸システムの技術をまとめた。

（２） Ｖ／ＳＴＯＬ 機に開する研究：ＶＴＯＬ 機の遷移飛行研究のための実験機の仕様を定め，研究および

　予算の年次計画を立案した。またリフトエソジソ空中超勤の研究を服胴で行い角田支所に地上試験装

　置を設置した。

（３） ジェットエソジソに関する研究: 大型プロジェクトによるファソエソジソ (F JR 710 /10) の１号

　機が完成，性能運転を行い，目標推力を確認した。

（４） 宇宙技術に関する研究：宇宙開発事業団開発のＮｐケット第２段 L E -3 型エンジンの高空性能試

　験を角田支所で行った。人工衛星の３軸制御の研究に着手した。

昭和49年度

　同年度電子計算機の更新の機会に，計算機に開する業務を計測部から独立させ，計算セソターを新設

した。

（１） 遷・超音速機および航空機の安全欧に開する研究：エソジンの故障を予知するエソジソ監視シス

　テムの研究を開始した。また二次元服胴の建設に着手した。

（２） Ｖ／ＳＴＯＬ 機に関する研究：ＶＴＯＬ の遷移飛行実験機の概念設計を行い，各システムの研究を進

　めるとともに角田支所でリフトエンジソ起動の実験を行った。

（３） ジェットエンジンに開する研究 : F JR 710 /10 の耐久運転および低騒音化のための騒音測定実験

　を行った。

（４） 宇宙技術に関する研究：慣性誘導の研究に着手した。角田支所では L E -3 型エソジソおよびＮ の

　第３段固体l=1ケットモータの高空性能試験を行い， 液体水素一液体酸素 ９ケットエンジンの要素試験

　設備の建設に着手した。

昭和50年度

　この年，当所は発足後ちょうど20年を迎えたので，20年史の発行，記念式典，講演会等を実施するこ
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ととした。また同年度から重点研究目標のうちの遷・超音速機および航空機の安全性に.関する研究を，

研究の内容にあわせてジェット輸送機および航空安全に関する研究と改めた。

（１） ジェット輸送機および航空安全に関する研究：航空機の性能および安全性向上に関する研究のほ

　かに，騒音等の公害軽減化に関する研究を重点的に進めることとした。

（２） Ｖ／ＳＴＯＬ機に関する研究：ＶＴＯＬ機の遷移飛行の研究を進めるとともに,フアンジェット ST O L

　機の空力特性の研究を新しく特別研究で開始した。

（３） ジェットエンジンに関する研究：大型プロジェクトの研究に協力するとともに，公害軽減のため

　ジェットエンジンの低騒音化および排気ガス制御の研究を進め，新しくガス化方式燃焼器の特別研究

　に着手した。

（４） 宇宙技術に関する研究：宇宙開発の将来を見通し液体ロケットエソジソ，慣性誘導および人工衛

　星の３軸制御の研究を進めるとともに，新しくイオソエソジソ系の研究を特別研究で推進することと

　した。

1.3　組　　　 織

　航空技術研究所は,   1.2 節において述べたとおり，当初は，管理部ならびに空気力学部・機体部・原

動機部・調査部の４研究部門で発足したが，モの後宇宙技術関係研究業務もあわせおこな うこ ととな

り，昭和 38年に名称を“ 航空宇宙技術研究所”と改め，現在にいたった。

　この間，第１次・第２次計画および「ころがし５か年計画」の実施による研究活動の活発化に対応し

て研究所の体制強化と拡充を図った結果，昭和 50年度現在において，管理部（5課構成）・７研究部（52

室・１課構成）・２研究グループ（21 サブ グループ構成）・計算センター（2室・１課構成）および角田

支所（6 室・１課構成）の組織構成となっており，航空および宇宙技術に関する研究・試験の分野を網

羅するものとなっている。昭和 50年度現在における全体機構図は表 1.1 のとお りであり，さらに発足以

来の機構変遷の推移は資料中の 2 (a) 組織の推移表のとおりである。

　このほか，当所運営のため，昭和31年に顧問・建設委員および所付（内部組織），昭和 35 年に施設運

用委員の制度を設け，当所の運営についての意見および指導をうけるとともに施設設備の建設および運

用の円滑化，効率化を図って来た。これらの制度は昭和42年度にいた り，運営委員・技術委員・施設委

員の制度に改組し現在にいたっている。その業務内容は次のとおりである。

　運営委員　航空宇宙技術研究所の運営に関し，所長の諮問に応ずる

　技術委員　研究及び試験の実施に関し，技術的事項について所長の諮問に応ずる

　施設委員　研究及び試験のための施設及び設備の建設並びにモの運用の調整に関し，所長の諮問に応

　　　　　　 ずる
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表 1.1　全体機構図および職員

　　　　　　　　　　 (昭和50年７月 16 目現在)

所　長

科学研究官

　管 理 部 長

　　庶 務 課 長

　　会 計 課 長

　　企 画 課 長

　　動 力 課 長

　　工 作 課 長

　空気力学第一部長

　　空気力学第一部総括室長

　　非定常空気力学研究室長

　　衝撃波研究室長

　　境界層研究室長

　　裕紀高速流研究室長

　　熱気流研究室長

　　稀薄気流研究室長

　　ロケット空気力学研究室長

　　裕超音速風胴制御研究室長

　　裕超音速風胴計測研究室長

　　主任研究官

空気力学第二部長

　空気力学第二部総括室長

　空力性能研究室長

　飛行吐能研究室長

　器材研究室長

　選音速風胴制御第一研究室長

　選音速風胴制御第二研究室長

　吹出式超音速風胴制御研究室長

　大型低速風胴制御研究室長

　選音速風胴計測研究室長

　吹出式超音速風胴計測研究室長

工博　 山内　正男

　　　 上山　忠夫

　　　 藤本　　 澄

　　　 野口　栄一

　　　 野村　孝七

　　　 川越　正信

　　　 花松　武志

　　　 田村　正芳

　　　 長洲　秀夫

工博　和田　　 勇

　　　 柳沢　三憲

　　　 曽我　国男

理博　河野　長正

理博　松崎　利一

理博　井上　建二

　　　 忌地　　 瑛

　　　 野村　茂昭

　　　 橋本　　罷

工博　安喜　隆幸

　　　 吉永　　 崇

工博　古浦　勝久

　　　 里見　　 孝

　　　 牛ｍ　健二

　　　 海老原正夫

工博　神谷　信彦

　　　 高島　一明

　　　 萩原　秀徳

　　 井 上

　　 河 本

（ 併） 高 橋

　　 竹 内

エ博（併）谷

　　　　　 高橋

　　理博 遠藤

理博（併）遠藤

　　　　　 近藤

　　　　　 高本

　　　　　 竹内

政一

　巌

　宏
理　

喬

宏

浩

　浩

洋史

廣治

和之

　－

　大型低速風胴計測研究室長

　低速空力性能研究室長

　二次元風胴建設準備室長

　主任研究官

機体第一部長

　機体第一部総括室長

空力弾性研究室長

熱弾性研究室長

荷重研究室長

実機強度研究室長

装備研究室長

主任研究官

機体第二部長

　機体第二部総括室長

　機体構造研究室長

　機体強度研究室長

　疲労研究室長

　主任研究官

原動機部長

　原動機総括室長

　圧縮機研究室長

　タービン研究室長

　翼列研究室長

　燃焼研究室長

　熱伝達研究室長

　原動核構造研究室長

　原動機制御研究室長

　原動機性能研究室長

　主任研究官

1 3 －

計 測 部 長

　エ博　市川　輝雄

　　　　江川　幸一

　　　　小野　幸一

　　　　川島　矩郎

　　　　田寺　本一

　　　　古田　敏康

　　　　山根暗三郎

P h . D . 古 賀　追試

　　　　磯貝　絃二

　　　　野原　利雄

　工博　松崎　雄嗣

　　　　森田　甫之

　　　　朝ｍ　洋雄

　　　　中井　 幌一

　　　　斎藤　浩一

　工博　塙　　 武敏

　　　　多田　保夫

　　　　飯田宗四郎

　　　　三本木茂夫

　　　　越出　慎一

　　　　林　　 洋一

　　　　藤森　義典

　　　　戸田　　 勧

　工博　松木　正勝

　　　　小出　　 勉

　　　　大山　耕一

　　　　高原　 北雄

　　　　蓑田　光弘

　　　　鈴木　邦男

　　　　近藤　　 博

　　　　宮地　敏雄

　　　　西尾　健二

　工博　藤井　昭一

　　　 池田

　　　龍顔

　　　 堀内

工博 相波

　　　 森田

　　　 田村

　　　 田丸

　　　毛利

為治

弘幸

正司

哲朗

光男
宏

卓

詰

敦



　第三研究グループリーダ

　第四研究グループリーダ

　第五研究グループリーダ

　第六研究グループリーダ

　第七研究グループリーダ

　第ハ研究グループリーダ

　第九研究グループリーダ

宇宙研究グループ総合研究官

　第一研究グループリーダ

　第二研究グループリーダ

　第三研究グループリーダ

　第四研究グループリーダ

計測総括室長

計測研究室長

白動制御第一研究室長

自勤制御第二研究室長

機器研究室長

人開工学研究室長

主任研究官

飛行実験部長

　飛行実験総括室長

　飛行特性研究室長

　操縦安定性研究室長

　飛行試験研究室長

　飛行課長

　主任研究官

工博　池谷　光栄

　　　輿石　　 肇

　　　堀川　勇肋

　　　森　　 幹彦

　　　大月　正男

　　　岡部　正典

　　　桜井　善雄

工博　志甫　　 徹

　　　松島　弘－

　　　 山田　　 博

　　　 鈴木　孝雄

　　　 幸尾　治郎

　　　 斎藤　秀夫

　　　 岡　　 遠一

工博　別府　康郎

工博　古茂田真幸

　　　 後藤　芳夫

工博　高沢　合否

新型航空機研究グループ総合研究官

　　　　　　　　　　　　　　　　 工博

　第一研究グループリーダ

　第二研究グループリーダ

　峻

吉和

直人

組夫

博史

健一

昭義

武田

尾形

池原

工博　犬丸

　　　 西村

　　　 廣末

　　　 渋谷

工博

工博

田辺　義一

小川　敏雄

川幡　長勝

河崎　俊夫

岡部祐二郎

工博　山中　龍夫

　　　五代　富文

　　　楢崎　哲二

第五研究グループリーダ　 エ博（併）河崎

第六研究グループリーダ　　　　　　 新田

第七研究グループリーダ　　　　　　 武内

第ハ研究グループリーダ　　　　　　 村上

第九研究グループリーダ　　　 エ博　宮川

第十研究グループリーダ　　　 エ博　中村

第十一研究グループリーダ　　 エ博　谷

第十二研究グループリーダ エ博（併）塙

俊夫

慶治

澄夫

　力

行雄

喜宏

　喬

武敏

　－

主任研究官

計算センター

　計算研究室長

　データ処理研究室長

　計 算 課 長

　主任研究官

角田支所長

　管 理 課 長

　固体ロケット研究室長

　スピン燃焼研究室長

　液体ロケット研究室長

　ロケット流体機器研究室長

　ロケット高空性能研究室長

　推進薬研究室長

　主任研究官

　　　 武 藤 洋 治 郎

　　　 大 坪 孔 治

　　　 西 村　　 允

工 博 狼　 喜 形

　　　 鳥 綺 忠 雄

　　　 三 好　　 甫

　　　 中　　 正 夫

　　　 水 野　　 洸

　　　 石 黒 登 美 子

工 博　 畑 山　 茂 樹

　　　 大 塚　 貞 吉

　　　 押 野 順 平

　　　 石井　 進一

　（ 併） 石井　 進一

エ 博　 鈴 木　 昭 夫

工 博 上 条 謙 二 郎

　　　 山 田　　 晃

　　　 宮 島　　 博

工 博　 石 垣　　 博

表 1.2　運営委員，施設委員および技術委員名簿

　　　　　　　　　　 (昭和50年７月16日現在)

（a） 運営委員

　 氏　　 名

　山名　正夫

　谷　　 一郎

　佐貫　亦男

　池田　　 健

　松浦　陽恵

　村井栄太郎

　窪田　雅男

　宮川　　 晋

　浅沼　　 強

　荒木　　 透

（b） 施設委員

　　氏　　 名

　東条　輝雄

　永野　　治

　中日　　 博

　神武　敏彦

1 4 －

　　　　　 識　　　　　 名

明治犬学教授

東京大学名誉敦授

日本大学教授

日本犬学教授

宇宙開発事業団副理事長

防衛庁技術研究本部技術開発官

機械技術研究所長

遅輸省航空局技術部長

東京大学宇宙航空研究所長

金屑材料技術研究所長

　　　　　　 職　　　　 名

三菱重工業（株） 航空機事業本部長

石川島播磨重工業（株） 副社長

東京大学敦饌

川崎航空機工業（株） 取締役
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織田

河村

曽根

近藤

誠　 防衛庁技術研究本部第三研究所，機体
　　　第三研究室長

龍馬　 東京大学教授

百年　 三菱重工業（株） 取締役副社長

次郎

野村　民也

岡崎　卓郎

鷲津久一郎

林　　　毅

熊谷清一郎

村崎　寿満

本田富士男

神元　五郎

河田　幸三

植村　益次

塩入　淳平

森　大吉郎

内藤　　正

高木　貫一

岡田　　実

東　　　昭

藤井　澄二

田中　美穂

神津　正男

東京大学教授

東京大学教授

東京大学敦授

東京大学敦授

中央大学教授

東京大学教授

犬阪大学敦授

機械技術研究所次長

京都大学教授

東京大学敦授

東京大学教授

東京犬学教授

東京大学教蝉

青山学院大学教授

青山学院大学講師

運輸省航空機事故調査委員会委員長

東京大学敦授

東京大学敦授

東京大学教授

防衛庁技術研究本部第三研究所，原動
機第一研究室長

大島　士郎　 運輸省航空局検査課長

（c） 技 術 委 員

　 氏　　 名

　河 村 龍 馬

　近 藤　 次 郎

　　　　　 職

東京大学敦授

東京大学敦授

名

野村　民也

岡崎　卓郎

鷲津久一郎

林　　 毅

熊谷清一郎

中日　　博

打崎　寿海

神元　五郎

河田　幸三

植村　益次

塩入　淳平

森　大吉郎

内藤　　正

高木　貫一

岡田　　実

東　　　昭

藤井　澄二

田中　美穂

村井　　等

疋田　　強

黒田　泰弘

竹中　幸彦

田畑　浄治

橋爪　　宏

平本　　一

小橋　 豊

五十嵐寿一

荒木　　浩

藤田　　尚

東京大学教授

東京大学教授

東京大学教授

中央大学教授

東京大学教授

京京大学教授

大阪大学教授

京都大学教授

東京大学教授

東京大学教綴

東京大学教授

東京大学教授

青山学院大学教授

青山学院大学講師

遅輪省航空機事故調査委員会委員長

東京大学教授

東京大学教授

束京大学教授

東北大学教授

東京大学教授

宇宙開発事業団システム計雨部長

宇宙開発事業団総括開発部員

宇宙開発事業団総括開発部員

宇宙開発事業団主任開発部員

宇宙開発事業団総括開発部員

小林理学研究所理事

東京犬学教授

東洋大学教授

日本教送協会総合技術研究所主任研究
員

前田　　弘　 京都大学教授

1.4　職　　　 員

1.4.1　定員の推移

　当研究所は，昭和30年７月11日，５部２課40名の定員で発足して以来，昭和50年度をもって20周年を

迎えたが，この間，第１次６か年，第２次５か年計画等に基づき拡充整備され，定員についても前記計

画にあわせて急速に拡充され，昭和43年度には 491 名となり，当研究所発足以来最高の定員に達した。

しかし，翌44年度から行政管理庁による定員削減計画が実施され，第１次３か年計画（昭44～46）で27

名（内研究職14名）が削減され，引きつづき第２次削減計画（昭47～49）で更に 25名（内研究職 17名）

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 － 15 －
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が削減された。この間，建設された設備等に.ついて47名（内研究職44名）の増員があり，現在では，モ

の定員は 482 名（内研究職 354 名）となった（図 1.1 および資料 2（b）参照）。

1.4.2　職員の構成

　当研究所職員の年令構成等分布状況については，創立期からの10年間は，図 1.1 にみられるとおり，

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 当所の拡充期にあたり，モの10年間において，実に

　　　　　　　　 (年度)

図 1.1 定 員 の 推 移

1L 2倍の定員増が図られた。その間の比較は難しい

ので，比較的安定期とみられる昭和39年度と49年度

を比較してみると，図 1.2 に示すとおり，39年度に

おける職員の年令構成人員の分布状況は，年令20代

が全体の約 50％をしめ，10 年後の 49年度において

は，同年代は約27 ％となり減少を示している。

　また年令構成を職種別にみると表 1 .3 に示すとお

り， 39年度においては，全職員平均が31才であった

が，10年後の49年度には， 36才となり約５才の年令

上昇がみられる。これは前述のとおり定員の削減お

よび増員等の関係において安定期に入ったことによ

るものと推察される。また全職員の平均年令からみ

て，現在研究活動を進める上で最も充実した時期で

あることを示しているものと思われる。

　上記を総合すると，現状のまま推移すると年々職

員の高年令化が進む傾向にあり，これは職員の健康管理，レクリエーションのあり方（1. 9. 4参照），住

居等財産形成の配慮（1. 9. 3 参照）に対して一つの指針を与えている。

　60代

0 6 ％＝1

( a ) 昭和39年度

/7o仇 6惣

0.4 %　 2％

　＝1％

( b ) 昭 和49年度

図 1.2 職 員　の 年 令 構 成 の 変 化
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表 1.4 に示すとおり，毎年

十数名（庄．在外研究員派

遣制度のほか，科学技術庁

外国旅費による出張者を合

む ｡）の職員が 海外に 派遣

され，当所の研究業務の推

進に寄与している。

　なお，派遣先はアメリカ

合衆国が主で，他にイギリ

ス，フランス，西ドイツが

あり，また，研 究 集 会 は

IC A S（国際航空科学会議），

IA F  (国際 宇宙 連盟），ＡＩ

ＡＡ（アメリカ航空 宇宙学

会）および IC A O （国際民

間航空機構）の国際会議へ

の派遣が多い。

1.5　予　　　 算

　第１次計画（昭和31年度

～36年度），第２次計画（昭

和 37年度～41年度）および

ころがし５か年計画（昭和

42年度以降）と実施してき

1.4.3　職員の海外派遣

　科学技術庁には,各省庁（大学,防衛庁を除く｡）

の研究公務員を海外の大学，試験研究機関に派遣

し，研究公務員の資質向上，研究意欲の増進およ

び海外における試験研究の動向調査等の推進を図

るため，長期，中期，国際研究集会およびパート

ギャラソティ研究員等の在外研究員派遣制度があ

るが，当所職員も目的に応

じ，これら派遣制度により

表 1.3 職 種 別 平 均 年 令

　　　　　　 当該年度10月１目現在

　　　　　職　桂
二
八 行政職
　(一)

行政職
　(二) 研究職 全職員

39 32.7才
(85名)

41 .0 才

(4 5名 )
28.9才
(308名)

30.9才
(438名)

49 34.9才
(92名)

48.6才

( 42名)

34.5才

(346名)

35.8才

(480名)

表 1.4 海 外 派 遣 者 数

　 昭和プ

ご
回

区分
短　期 中　期 長　期

パ ー ト
ギャラン
テ ィ 等

国　際
会議等 合 計

3 1

3 2

3 3

3 4

3 5

3 6

37

3 8

3 9

4 0

4 1

4 2

4 3

4 4

4 5

4 6

4 7

4 8

4 9

5 0 *
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２
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２
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１

１
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１

１

１

１

１

１

１

１
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１

１

２

２

１

３

４

３

２

３

５

３

４

７

５

５

３

５

２

２

２

１

２

２

３

２

ﾆＬ

４

１

３

５

１

１

２

１

３

２

２

３

４

２

４

３

１

１

3

5

2

3

4

5

4

8

9

9

1 3

　 9

　 9

n

13

12

17

14

10

11

合　計 40 ９ 62 3 0 30 171

(注 ) 短　期

中　期

長　期

パートギャランティ等

　　　 国際会議等

* : 昭和50年度派遣は，長期，

　　（上期）の決定者数。
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３か月未満。

３か月以上６か月未満。

６か月以上。

滞在費を外国機関が負但し，日本政府は旅費の

みを負担する。オールギャランティを合む。

国際研究集会を合む。

パートギャランディ（上期）および国際研究集会
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図 1 .3　年度別・事項別予算額推移

た結果 20年間における設備・施設の建設，研究の

推進に投入された予算の推移は図 1.3 のとおりで

あるがその累計は約399億円 (昭和50年度まで) に

建した。

　第１次計画は，戦後，皆無の状態となった航空

関係の試験研究設備を効率的・集約的に整備する

目的で，主として遭音速風胴，ジェットエンジソ

関係の研究施設建設を６か年で計画し，一般経費

を含め約 75 億 4000 万円の予算が投入されたが，

これは当初計画の約 70％ に相当するものであっ

た。

　第２次計画は， V /S T O L 機，道・超音速機お

よびロケットという三つの研究目標を策定し，こ

れを達成するための研究費ならびに設備施設費予

算の成立を図り，研究としては，超軽量ジェット

エンジンの研究試作，F T B の研究試作，固体・

液体ロケット関係等の研究費，設備としては，極

超音達識則，大型低速識則，原動機要素試験設備，構造物強度試験設備等及びこれらに伴う建屋，大型

電子計算機の導入，さらに昭和40年７月開設された角田支所の整備費等を含め，５か年間で約89億9000

万円の予算成立を見た。

　昭和 42 年度以降は，前期３研究目標に１項目を加え，Ｖ／ＳＴＯＬ 機，遭超音速機，航空機の安全性及

び宇宙技術の４研究目標を定め，これが目標を達成するための予算化を図った。研究としては前期に引

続き，ジェットエンジン関係，F T B 関係，宇宙関係の研究を 推進するとともに，自動着陸等安全欧に

開する研究を新たに進めた。設備施設としては，昭和43～44年度にセンサ試験設備，同45～46年度に突

風獄則，同48年度以降二次元服胴を，又角田支所においては，昭和43～44年度に固体・液体ロケットの

燃焼実験設備，45～47年度にロケット高空性能試験設備，49年度以降液体水素要素試験設備等が主なも

のであ り，昭和 42年度～50年度間の予算額は約233億7000万円となった。

　当所開設以来，第１次計画および第２次計画前半までは設備施設予算が 50％ 以上を占めていたが，

以降は研究費，特定装置運営費等の比率が高くなり，人件費の率が年々急騰する傾向にあるのは図 1.3

および資料 2（c）のとおりである。

1.6　土地・建物

　昭和31年に入手した敷地（大蔵省所管の普通財産で運輸技術研究所が一時使用中であった一部）は，

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 ― 18 ―



約 59,800� であったが，第１次計画を遂行するには不十分であったので，北側隣接農地の買収を計画

し，昭和 32年度予算 1,500 万円で約 21,000� の敷地を取得した。これにより，昭和34年度には，原動

機第一，第二要素実験室，主変電施設，変電操作室等が，昭和35年度には，遮音達識胴が完成した。昭

和36年２月には，調布飛行場の一部 (約36,000� ) の一時使用が米軍から認められ，機体部関係研究設

備建設の見通しがついた。

　第２次計画の構想が具体化するにつれ,更に敷地拡張の必要が急務となり，南側隣接農地約 49,500�

の買収を計画した。高とうを続ける地価のため契約は難航したが，昭和33年３月に予定面積を大幅に下

廻る約 27,500� を契約し，さらに昭和39年度に，約 4,300� を買い足して，極題言達識胴，大型低

達識胴，原動機要素試験設俺等第２次計画の実現に見通しがついた。ただし，ロケットを中心とした騒

音，危険防止等を考慮する必要のある施設については，他地区に建設を計画し，昭和 36年以降調査を進

めた。モの条件としては，(ｨ) 70 万～100 万� (ﾛ)取得の容易性 ㈲ 立地，交通条件等を検討し，候補地

20か所のうちから選定した次の５か所につき，昭和 38年度以降詳細な比較検討を行った。

　 Cｨ)山梨県北富士旧演習場 (国有 ) (ﾛ)宮城県角田旧第一海軍火薬廠 (国有 ) ㈲東京都多摩弾薬摩 (国有，

米軍) 岡茨城県土浦技術研究本部試験場 (国有，防衛庁 ) 雨山梨県北富士 (県，町有地 )

　結局，宮城県角田地区に決定し，地元その他関係機関との折衝を経て，約 911,000� の一時使用が

認められ，昭和 40 年７月に角田支所を設置し，以後エソジソ高度制御，F T B ，ロケットエソジ ソ関係

の研究設備が整備された。

　なお，土地・建物の変遷は図 1.4(a)(b )(c) に示す。

1.7　委　員　会　等

　当研究所においては，その所掌業務を適切に行うため，所長の諮問機関として各種委員会を設けると

ともに，必要に応じ研究会等を設け効率的運用を図っている。

1. 7. 1　V /ST O L 委員会（昭和 37.2～44.3)

　重点研究目標の一つである V /S T O L 機に関する研究を各部密接な運絡のもとに総合的に進めるた

め，昭和37年 V /ST O L 委員会を設けた。これは V /ST O L 機に関する調査，重要研究課題の選定等を

行うもので，V /ST O L 機に関する重要研究課題の具体化を図るため年次計画を作成した。このほか，

V /ST O L 実験機の技術的問題点を解明するために FT B の研究の計画等について審議した。当委員会

は44年航空機委員会に統合された。

1. 7. 2　ジェットエソジソ研究委員会（昭和37.8～現在）

　権力重量比の大きい超軽量リフトエソジンの研究試作のため昭和37年ジェットエソジソ研究委員会を

設けた。その構成は当所職員および大学ならびに業界の学識経験者からなり，各研究分野にそれぞれ専

門委員会が付置された。当委員会では，JR シリーズの研究試作の諸問題について検討し，JR の研究試

作の推進を図った。また，JR 系エンジンの研究試作の一段落に伴い，ファンエンジンに関する研究計

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　－ 19 －
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□

　建 物

昭 32 .1 0

現 在

昭38.3

現在

[ 口 器9

土地

　言 59,808� 大蔵省より所管廿|皿 |
（昭32.10.22 )

　　　 20,872� 個人より購入E EE ﾖ
（昭32.11.13 )

　　　 27,563� 個人より購入口回］
（昭38ふ11）

E m m l 4,257� 個人より購入
　　　（昭39.8.20}

詰 宍戸尚 尚替

圖 1ツ　 回ｍ欧計ご尚尚
延 40,06 8 m 2 延118 ,67 6 m 2

図 1.4(a) 航空宇宙技術研究所（本所）上地・建物経過
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図 1 .4（b） 航空宇宙技術研究所調市飛行場分室土地・建物経過

図 1.4(c) 航空宇宙技術研究所角田支所土地・建物経過
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画についても検討を行った。

1.7.3　高速機懇談会（昭和38. 11 ～40.4) および高速機研究会（昭和40.5～44.3)

　遷・超音速機に関する研究は，当所設立以来の重点研究目標であるが，各研究部間の連絡をとりなが

ら問題点の研究を進めるため昭和 38年高速機懇談会を設け，毎月懇談を行ってきたが， 40年高速機研究

会に改組した。当研究会は技術的な討論に重点をおき，あわせて所長の諮問に応ずるために研究会とし

て発足し，高速機に関する問題点の指摘，空気力学的諸問題のほか，音響疲労，空力加熱等についての

討論を行うとともに，遭・題言連枝の自由飛行模型による実験について検討した。当研 究会 は 44 年発

展的に改組し，一部は航空委員会に吸収され，情報交換を主体としたものは航空機懇談会 に引 継が れ

た。

1.7.4　航空機安全対策委員会（昭和 41. 3～44.3)

　昭和4TL年2,3月に相次いでわが国で題った大きな航空事故（全日空 B 727, カナダ太平洋航空 D C -8,

英国海外航空 B 707）に対処し，政府はそれぞれの航空事故調査団を設け，当研究所長は その回員とし

て参加したが，当研究所としては全面的に協力すべきであるとして，41年所内に航空機安全対策委員会

を設け，事故調査祖当分野に関連の深い専門の研究者を集めて，一連の調査・検討を行うこととした。

当委員会は，発足後直ちに前述の三つの航空事故および同年秋の Y S -11 型機の松山における事故等に

ついて調査・解析を行ったが，これらの教訓を得て航空機の安全性向上のための重要な研究項目の選定

に反映させた。当委員会は44年発展的に改組し，航空機委員会に吸収された。

1.7.5　航空機委員会（昭和44.4～現在）

　航空機委員会は，Ｖ／ＳＴＯＬ 委員会，航空機安全対策委員会 および 高速機研究会が行っていた業務を

統合して昭和44年発足した。当委員会は，航空技術全般にわたるプロジェクト的研究を合む研究項目の

検討，研究年次計画の審議等が主な業務である。審議した主な事項は，F T B 実験計画，ＶＴＯＬ 機の遮

移飛行年次計画，航空技術審議会第８号答申に当所の研究を十分に反映させるための研究課題，設備お

よび通商産業者の航空機用ジェットエンジンの研究開発計画に対する協力計画等であり，二次元服胴設

備の建設計画等の検討も行った。

1.7.6　航空機懇談会（昭和44.4～46.2) および研究懇談会（昭和46.3～現在）

　航空機懇談会は従来の 高速機研究会の一部を 引継いだもので，昭和 44 年以降月１回開催を定例にし

て，所内・所外の講師から航空機関係の話題の提供をうけ懇談を行っている。 46年からは改称して宇宙

技術を合めた研究懇談会を発足させ，研究業務推進に役立てている。

1.7.7　ロケット委員会（昭和37.2～44. 11）

　宇宙開発審議会の第１号答申を尊重して，当所は第２次５か年計画の重点研究目標の一つにロケット

に関する研究をあげ，この研究を総合的に進めるためロケット委員会を昭和 37年に発足させた。ロケッ

トの研究は各研究部にまたがっていて，このような綜合研究を強力に推進していくためには，単なる諮

問機関的な性格では不十分なので,40年度からは実行機関的な性格ももたせた。審議した主な事項は,ロ
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ケットの 研究試作，飛しょう計画の 検討，立案，研究設備を 含めた ロケット関係研究年次計画等であ

る。このほか，宇宙開発推進本部の飛しょう実験に対する技術的協力について審議した。当委員会は，

44年宇宙技術委員会と改称した。

1.7.8　宇宙技術委員会（昭和44. 11 ～現在）

　昭和44年頃になると，当研究所の研究対象がロケットのみならず人工術星を含む宇宙技術全般となっ

てきたので，44年11月従来のロケット委員会を宇宙技術委員会と改称し，所長の諮問機関として宇宙技

術関係の諸項目について審議することとした。審議した主な事項は次のとおりである。 44年発足した宇

宙開発事業団と密接な連絡のもとに，研究項目の検討・研究設備整備を含めた研究年次計画の審議を行

うとともに，同事業団との共同研究，依頼試験，設備使用および技術援助等について審議し協力した。

1.7.9　電子計算機委員会（昭和4L 2 ～現在）

　 当委員会は，所内の共用研究設備であった当初の中型電子計算機 D atatron 205 にかわり，大型電子

計算機 H IT A C 5020 が昭和42年２月から稼動することとなったので，所内の他の電子計算機とともに

モの有効な運営をはかるため41年に設けられた。以降，大型電子計算機の運用，使用計画，プログラム

ライブラリの設置，有効利用等を審議した。モの他42 ・ 43年度には，宇宙開発推進本部からの依頼によ

る人工衛星のトラッキングに関連した H IT A C 5020F の増設計画および運用計凧 44 ・ 45 年度には大

型電子計算機の効率的運用をはがるための組織体制案の立案， 46 ・ 47年度には次期大型電子計算機シス

テムの検討のためのワーキンググループの殷殷・機種の決定等を審議した。

1.7.10　文献委員会（昭和33.7～現在）

　 当所の研究活動，新しい設備の紹介等のため昭和33年４月に航技研ニュースが創刊されたが，当時は

2～3 か月に１回発行といった状態であった。　しかし， 研究設備の整備に伴い研究活動も活発となり，

研究成果の漸増に対処し，文献の刊行を適切に行うため33年文献委員会を発足させた。当委員会は，当

所における文献の刊行計凧 文献の校閲・区分モの他刊行文献に関する重要事項について審議するもの

で，以後，研究成果をまとめた報告（ 35 年２月），研究の中間報告である資料（36 年11月）等の刊行物

をつぎつぎと創刊させた。モの後年々増加してきた研究成果の報告等について審議するとともに，文献

の編集・刊行等に改良を加えその充実性をはかっている。

1.7.11　図書委員会（昭和34.7 ～現在）

　 当所の図書業務は実質的には昭和 31年から行っていたが，図書の管理を円滑に行うため， 34年に委員

会が設けられ，図書購入および図書館運営の方針などの具体的審議を行ってきた。最近は情報量が飛躍

的に増加してきたので，それに対処するため，特に図書訴人の方針および図書利用法の改善等を重点的

に審議している。

1.7.12　安全委員会（昭和34.9～47. 12）

　 安全委員会は，当所における安全の確保を期するため，すなわち災害防止対策，安全教育の徹底のた

め昭和34年に発足した。審議した主な事項は，安全関係の法規等の制定・改正等に対処して所として硲
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要な請規程および39年から年１回実施している全所的な消防訓練等についてであった。なお，当委員会

は47年健康安全委員会の発足に伴い廃止となった。

1.7.13　厚生委員会（昭和37.4～現在）

　厚生委員会は，当所職員の福利・厚生および保健に関する事項について万全を期するための審議を行

うもので，昭和37年発足した。モの後，保健関係は健康安全委員会に引継いだ。

1.7.14　健康安全委員会（昭和47ﾊL゙2～現在）

　人事院規則（職員の健康及び安全）の大幅な改正により昭和47年安全委員会を健康安全委員会に改組

した。また，厚生委員会の所掌であった保健関係を当委員会に含めることとなった。当委員会は毎年定

期的に，講演会・職場懇談会等を関催し，安全および職員の保健に関する意識の向上につとめている。

1 .8　研究発表・刊行物・図書

1 .8.1　研究発表

　研究成果の発表は，所内・所外および公開の三つの発表形式をとり「航空宇宙技術研究所研究発表規

程」（昭和36月７月１目付所長達雄29号）により円滑な運用を図っている。昭和 34 ・ 35 年頃から研究設

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 備の整備とそれに伴う研究活動が活況を呈してぎ
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図 1.5 研 究 発 表 件 数 推 移

て，発表件数は年々増加の傾向となり，わが国航

空技術および宇宙技術の向上に大いに寄与してい

る。

（１） 所内研究発表

　この制度は昭和35年度から実施され，研究成果

を所外へ発表する場合は必ず所内研究発表会で発

表するものと規定され，原則として毎月定期的に

各研究部で発表（題目は航技研ニュースに掲載，

昭和46年４月からは概要も掲載）を行っている。

　なお,当初は各研究部内で発表したものをまとめ,月１回所内研究発表会を実施していたが，44年度か

ら各部またぱ関連研究分野ごとに行うこととし,別に後述する研究発表会を年１回公開して行っている。

（２） 所外研究発表

　所外への研究発表は昭和30年度から始まっているが， 34年度から発表件数は急増した。 各 学会 の年

会・大会・研究発表会・討論会・シソポジュウム等での講演・発表或は学会誌・大学研究所の集報・専

門書・月刊誌等への寄稿等各方面にわたっている。主なものは日本航空宇宙学会および日本機械学会へ

の発表である。 40年頃から計測制御関係，宇宙技術関係の学会への発表も多くなってきた。これ等の発

表は，斯界の注目をあびるものも多く，学会賞等の受賞の対象となったものもかな りある。

　なお，外国での学会・講演会・シソポジュウム・国際会議等にもその成果を発表しているが，とくに
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アメリカ合衆国の学会誌等への寄稿が多い。

（３） 研究発表会（公開）

　第１次６か年計画も終り，第２次５か年計画に入った昭和 38年度には研究活動も軌道にのって，そＯ

研究成果の発表も質量ともに充実してきたので，従前の所内研究発表会を公開し，当所の研究成果を広

く所外に紹介するとともに，所外の関係者の意見・批判等を反映させたいとの趣旨で，38年10月に第１

回研究発表会を開催した。当日は活発な質問・討議が行われ盛況であった。モの後毎年１回秋季に当所

講堂・会議室で開催しているが，発表題目については，巻末資料６を参照されたい。

1.8.2　刊行物

　当所の所掌業務・研究活動状況ならびに業務等を広く一般に紹介し，あわせて，当所の研究成果の普

及をはがるため，下記の刊行物を発行し，関係行政機関・大学・学会・協会・関連民間会社等に配付す

るほか，諸外国の大学・研究所等へも送付している。これら刊行物は文献委員会でその計画・校閲およ

び区分等が審議され，刊行されている。

　当研究所刊行物の主なものは次のとおりである。

（１） 航空宇宙技術研究所年報

　当所の年間の業務，試験研究結果等を総括したものであり，昭和33年度までは科学技術庁年報の一部

として発行されていたが，昭和30～34年度を昭和34年度版として発行して以来毎年１回発行している。

（２） 航空宇宙技術研究所報告（ＴＲ）

　 当所の試験研究の成果を報告するものであり，１論文１冊の形式をとり，昭和 35年２月に第１号を刊

行し，その都度随時刊行している。 50年２月までに 416 件を発行した。（資料 5(a) 参照）

（３） 航空宇宙技術研究所資料（ＴＭ）

　 当所研究成果のうち，研究の中間報告または予備研究，施設の運転試験の結果，調査報告等であり，

昭和36年ｎ 月に第１号を刊行し，50年２月までに 274 件刊行した。（資料 5（b）参照）

（４） 航空宇宙技術研究所技術資料（Ｎ）

　 航空宇宙技術に関する調査用資料 であ り所 内限

定で発行している。 50 年２月までに 19 件を刊行し

た。

1.8.3　図　書

　当研究所の図書業務は，昭和31年から発足した。

業務の運営は，発足当時は調査部，現在は管理部企

画課が所掌しているが，別に図書委員会が，図書購

入および図書館運営の方針などについて具体的審議

を行っている。そのほか当所図書館は国立国会図書

館の支部科学技術庁図書館の分館として，相互貸借
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等を通じて国会図書館等と緊密な連けいを保っている。

　所内研究活動の活発化に伴い，昭和38年に独立建屋の図書館を建設し更に 45年に建屋の増設を行い，

以後，施設,蔵書とも整備拡充され, 専門図書館としての活動を行っている。また角圧I支所において払

図書室を設け必要な資料の充実を図っている。

　蔵書の特色は当研究所の研究対象である航空技術および宇宙科学技術に関する技術的書籍，資料の収

集にある。なお特記すべきことは，アメリカ航空宇宙局（ＮＡＳＡ）を始めとして内外の関係研究機関の

好意により最新の研究報告の寄贈を受け，これらが整備されていることである。

（１） 図書館の面積　 360�

（ 2） 蔵書（角田支所も含む）

　　　　 単 行 本　　　　　　　　　　 11,423 冊

　　　　 製本雑誌　　　　　　　　　　　　　 12,815 冊

　　　　 N A SA , その他の外国レポート類　 37,618 冊

（３） 整理方法

　　　　 図書の目録　和書　日本目録規則（ＮＣＲ）

　　　　　　　　　　 洋書　ＡＬＡ 目録規則

　　　　 図書の分類　国際十進分類法（ＵＤＣ）

1 .9　職員の生活環境および福利厚生

1.9.1　居住地

　昭和34年度科学技術庁第１回職員住宅事情調査によると，当時における当所職員の居住地域分布は，

図1.7 のとおり東京23区内居住者が都下（三多摩）地区居住者を上廻っていたが，年を経るごとに都下

居住者が増加し，最近においては職員の約 75％ が都下地区に居住していることがわかる。更に詳しく

（ a ） 昭 和 3 4年 度 （b ） 昭 和 3 9年 度

図 1.7 地 域 別 居 住 者 数 お よ び 分 布
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（ c ） 昭 和 49 年 度

(注)角田地区を含まず



居住地について39年度と49年度を比較してみると，39年度に研究所周辺と思われる三瓶，調布，杉並，

世田谷地区に多く居住していた職員が次第に減少し，いわゆる三多摩地区である東久留米，武蔵村山，

立川，昭島，ハ王子方面に居住者が移勤している。この現象は，後述する住居所有状況表にも明らかな

ように，この方面に国家公務員宿舎が多く建設されたこと，および都心における地価の高騰等により自

宅建設者が用地をこの地域にもとめたことによるものと思われる。

1.9.2　通勤時間

　34年度及び39年度における当所職員の通勤に要する時間についてみると，図Ｌ８に示すとおり１時間

以内の通勤者は全体の 70％ 台であったが，最近においては，前述の居住地の変化，即ち研究所周辺居

住者の減少といわゆる三多摩地区居住者および自宅建設者の増加による遠距離傾向に加え，社会的に問

題となっている交通渋滞等による交通事情の悪化に基因すると思われる通勤時間の長時開化の傾向が顕

著に現わされている。

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 1.5時間~2時間以内

50％ 100％

34年 度 １ 時 間 以 内
1時 間～
　 1.5時 間以内

１
－ -－ ２

へ　　　　　　　　 ＼　　 Ｘ

39 年度 ク ク ク ク

/　　　　　　　　 /

49 年度 夕 夕 ク 夕

2時 間以 上

　　　　　　　　　　 図 1.8　所要時間別通勤者分布（国家公務員住宅事情調査による）

1.9.3　世帯構成と住居所有状況

　職員の世帯構成については，表 1.5 に示すとおり，昭和 39年度では世帯者と独身者がほぼ同数であっ

たが，10年後の49年度には独身者が減少し，職員数の 2 /3 以上が世帯を構成していることがわかる。こ

れは職員年令構成 (1.4.2項）で述べた推移と一致している。またこれを家族数の面からみると，４人家

族が大きく伸びを示し，当所の職員が最近における公的調査と同様に，いわゆる現代的な４人家族世帯

を形成していることがわかる。

表 1.5 世　 帯 構 成 当該年度 10 月１日現在

二
水牛

世　　　　　帯　　　　　者 独　身　者

総　計
２ ３ ４ ５ ６ ７ ８ ９ 1 0 計 親元同居 単身 計

39 52 59 71 3 2 1 0 １ １ 226 71 141 212 4 3 8

4 9 5 1 7 1 1 3 8 4 8 1 3 ５ ２ 32 8 5 9 9 3 1 52 4 8 0

-

2 7 －

(国家 公務員住宅事情調査による)



　住居所有状況については，表1.6 のとおりであるが，39年度と49年度とを比較すると大きな変化がみ

られる。これは居住地 (1.9.1) の狽で述べたように 民営住宅利用者のなかから国家公務員宿舎へ入居

したり，自宅所有者になった者が生じてきたためであろう。また，住居安定度については，表Ｌ６の内

訳欄に示すとおり，「安定」の数値は除々に上昇してきたが，49年度の自宅所有者数からみて，今後，

更に持家対策の積極的な施策が望まれる。

　　　　　　　　　　　　　　　表 1.6　住居所有状況および安定度

レ 自　　宅
公 務 員
宿　　舎

公営団社 民営住宅 そ の 他 計
安　　　定　　　度

二 人　　員 ％

34 40 1 5 ７ 47 109
安　　定 62 57

不 安 定 47 43

39 1 48 117 51 n 8 ４ 438
安　　定 317 72

不 安 定 121 28

49 19工 160 50 75 ２ 478
定　　安 432 90.5

不 安 定 46 9.5

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 （国家公務員住宅事情調査による）

1.9.4　福利厚生

（１） 健康安全管理

　当研究所における職員の福利厚生業務については，まだ十分とはいえないが，健康安全管理面では年

２回定期的に一般健康診断を行い，最近においては，前述した職員の高令化（1. 4. 2参照）に伴う成人病

対策として，血圧，尿測定及び胃レソトゲソ撮影に力を庄いでいる。

　更に業務上の水銀，騒音，暑熱，寒冷等の従事者，タイピスト，自動車運転手および実験機操縦士に

ついては，特別健康診断として，モの職種に応じた特殊項目の検査を外部機関（病院，保健センター）

への委託により実施している。

　日常的には，小規模ではあるが所内医務室において毎週２回，健康管理医による内科を主とした診療

および健康相談，指導等を行い疾病の早期発見に努め効果をあげている。

　また毎年行われる国家公務員の健康週間および安全週間期には，職員の安全および保健に関する意識

向上を図るため講演会，職場懇談会等を開催するとともに，全所的に職員による自主点検，管理者によ

る点検パトロール等を実施し積極的に職場の環境整備，改善に努めている。

　その他，職員の飲料水に対する水質検査（毎月３か所）を実施しているほか，日本赤十字社血液セン

ターの献血運動にも協力している。

（２）　レクリエーショソ

　職員のレクリエ ーショソ施設としては，一部仮設ではあるが，

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 ― 28 ―



　グランド

　テェスコート（本所２面，調布飛行場分室１面，角田支所２面）

　バレーコート

　バドミソトソコート

を有し，年間スケジュールに より各種目に よる部課対抗戦を実施し，職員の体位向上及び職員間の融和

を図っている。

　また，職員の趣味に応じて結成された下記サークル

　　　　 野　球　部　　　　 テ ュ ス 部　　　　 バドミソトソ部　　 バ レ ー 部　　　　 サッカー部

　　　　 バスケット部　　　 囲　碁　部　　　　 華　道　部　　　　 柔　道　部　　　　 水　泳　部

　　　　 山　 の　会

に対して部員の自主制によるクラブ活動（対外試合，合宿，発表会）を助成するように努めている。

　なお，構内グラソドを利用し職員の全体行事として，近年，秋に行っている家族をも合めた運動会は

職員間に.好評を博している。

（３） 食堂，理髪室

　職員の福利厚生の一環として，当研究所では10数年前より構内に委託ではあるが，食堂，理髪室を設

け，給食においては季節により多少異なるが，１日平均 180～200 食，理髪においては 10 名程度の利用

者があり，適切な衛生管理のもとに，その運営がなされ現在に.及んでいる。

- 2 9 －



第 ２章　研　究　活 動

　主要な研究の動向は，１２ 経過の項で述べられているが，ここでは研究の流れと言う面からとらえて

みよう。

　当所が設立された昭和30年代初期ぱ，平和条約の発効≠より航空再開の機運が盛り上り，純国産ジェ

ットエソシソ Ｊ３ の開発が緒につき，中間シェット練習磁 T -1 は開発を開始し，中型輸送機 Y S -11

の開発も真剣に論議されていた。当所としてもこれらの状勢に早急に対処すべく，まず空気力学・構造

およびエソシソ要素の試験設備より着手した。

　遷音速風洞は昭和35年度，超音速風胴は36年度に完成 仏 以後選音速および超音速空気力学の研究に

使用されるとともに各種の試作機の風洞実験に貢献してぎた。 43 年頃より次期輸送機 ＹＸ 計画が始ま

るにおよび真断面および三次元真に開する研究が重視され，理論的な研究とともに高いレイノルズ数で

の実験の必要性が痛感されてきた。

　構造関連ては遭音速フラッタに関する研究より着手し，繰返し荷重試験設備の完成をまって,   Y S -11

の胴体およひ主翼疲労試験が37～38年にかけて行われた∩ 同時に各種の試験装置も整備され研究の基盤

が固まった。

　シェットエンシソに開しては，圧縮機・燃焼器・ターヒヅ等各要素に関する研究・実験テータに基づ

いて昭和 38 年からリフト・エソシソ JR 100 の研究試作が|開始された。 JR 100 は垂直離着陸試験機（F

T B ）用のエンシソとなるとともに，41年に JR 200,  44年に JR 220 とその後の高推力重量比のリフトエ

ソシソの原型となった。この間に行われたタービン真の冷却・エソシソ制御等の研究成果はこれらの研

究試作に生かされるとともに46年から開始された通商産業省の大型プ p シェクトの推進用ファンエソシ

ソに生かされ，同プロシェクトは研究と開発の密接な連携φ下に着々と成果を挙げつつある。

　飛行特性に関する研究はややおくれて，37年 の実験用航空機の導入，汎用飛行シミュレータの設置と

ともに活発になり，特に41年わが国に航空機事故が多発したのを契機として安全性の面から大きく取り

上げられ，突風荷重・自動着陸・操縦室の人間工学的研究が推進された。

　また37年から始まった第２次５か年計画において，日本の将来の航空機として V /ST O L 機が大きく

取り上げられた。短距離離着陸機については高揚力破毀・ＳＴＯＬ オペレーションの問題が研究された。

垂直離着陸機については，アイアソバードによる制御を経て F T B の研究試作を行い，46年垂直離着陸

試験に成功した。現在は遷移飛行の研究を進めており，空力的研究・エソシソおよび飛行制御に開する

-
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研究が大きな比重を占めているが，さらに実験機の試作に進もうとしている。

　宇宙開発については 37年から宇宙開発審議会の答申に沿って積極的に活動を開始した。固体および液

体ロケットの燃焼・極題言遠流の研究・熟弾性に関する研究・シンバルによる姿勢制御の研究等が行わ

れる一方,   N A L -7, N A L -16, N A L -25 ・ 31 等の研究用ロケットの試作飛しよう試験が行われ， ほと

んど宇宙開発推進本部と一体となって宇宙開発計画の作製と実施を推進した。

　44年宇宙開発事業団の発足によって研究と開発の分担が明確化されたこと，および45年の宇宙開発計

画の変更の結果導入技術を主体とする方針が採用されたことにより，当所の研究としては現計画以降に

必要とされる先行研究に重点を移すことになった。液体酸素・ケロシソ・エソシソおよびそれを一歩進

めた液体酸素・液体水素エンシソの研究，上絞刑固体ロケッ・トモータ，慣性誘導，人工衛星の３軸制

御等の研究を進めるとともにイオソエソシン等特色のある宇宙開発の方向をも指向している。

　なお共通の設備として電子計算機がある。 35年度に D atatron 205 が導入されたが，モの後41年度に

H IT A C 5020 に，49年度に F A C O M 230-75 に代替され今日に至っている。これらの計算機が各種り

データ処理，流れ場の解析・有限要素法等の新な計算方法の確立，その他の技術計算に果した絞割りも

また大である。

一
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2.1　 空　気　 力　学 凪゚ﾊﾞ
……

’

/

’･

゛

゛゙

゛

･゙

ﾐ ﾙ

　空気力学は航空機以外にさほと広い応用が知ら　　 要があった．本項では代表的獄回につきモの技術

れていなかっただけに，終戦後の研究断絶の影響　　 開発の経過の大要を述べることにする。

を最も甚しく蒙った分野である。しかもモの閣外　 （い　 遮音速獄回

国においては，航空機あるいは飛しょう体の発達　　 （ａ） 機器の改修

と歩調をあわせて空気力学の範囲は際限なく拡張　　　 ２ｍ 遮音速獄則1）は５年余の建設期間を経て昭

され，また密度も高まった。　　　　　　　　　　　　 和36年完成されたものであり，多様の機器より構

　航空研究の再開が可能となった時点以降，大学　　 成される総合システムであることを特徴とする。

関係等において空気力学の研究が復活する兆しは　　 完成以来14年間に,わたる機器の補修，改良の代表

あるが，設備面などの制約より，なお大きな進展　　 的なものを表２ １ １に示す。これらの中には要素

は阻まれつつある。幸いにして当所においては，　　 機器の本来の欠陥，またその経年的損耗に基づく

限られた範囲の設備の整備が認められたので，空　　 ものをも含むが，多くは建設当時予想できなかっ

気力学部門においても研究者を養成してこの分野　　 たシステムとしての不備によるものである。

の研究再建の一翼を担 うこととなった。　　　　　　　 （ｂ） 実験技術

　 しかし少数の経験の浅い研究者をもって無限に　　　 獄回完成当初の試運転，慣熟運転より始まり現

拡大される空気力学の諸分野をすべてカバーする　　 在に.至るまで多数の研究実験と，国内において開

ことはもちろん不可能で，当初より活動の範囲は　　 発される航空機，飛しょう体の試験とを行ってき

限定せざるを得なかった．またその後の研究の進　　 た。実験の種類はきわめて広汎であり，そのうち

展も，さまさまの制約のため量質ともに必ずしも　　 あるものは既に実験法を確立し現在ではルーティ

順調とは言い難い。20年間の実績を概観して今後　　 ソ試験として実行するに至ったものもあるが，他

の努力のための道標としたい。　　　　　　　　　　　 方特殊な試験においては現在でもその都度特有の

2.1.1　風 胴 技 術　　　　　　　　　　　　　　　 実験法を考究する必要があり，実験技術の開発は

　 獄則技術は単に空気力学的原理の応用たるに止　　 永久に継続されるべき性格のもので あろ う。 現

らず，制御，計測を含め，工学諸分野の綜合技術　　 在までに径験した獄胴技術上の諸問題につき，表

であることは言うまでもない。特に一言すべきこ　　２ １ ２ に項目のみをかかげた。

とは，当所においては本邦初めての形式０諸獄回　　 （ｃ） 獄削壁の干渉

を逐次建設してきたが，これらはわが国の工業的　　　 実験技術として表 2よ ２に列挙されたもののう

水準に.基づいて設計，製作された とは 言 うも の　　 ち，獄胴慾の干渉（表 2. 1. 2 へ）について若干付

の，獄則独自の技術，経験について製作者の蓄積　　 言する。

にたよることができなかった。したがって特殊部　　　 獄胴試験条件と実機飛行条件との間の相違のう

分については当所内で細部設計まで行 う必要があ　　 ちで重要なものの一つは獄回境界による流れの拘

り，また建設終了後も常時の運転経験を通じて，　　 束であって，設計資料としての獄回試験データを

獄回構造，操作の面の新しい技術的工夫を行う必　　 解釈する場合には，この影響を適切に評価するこ

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 － 33 －



表 2.1.1 2 m 遵 音 速 属 国 設 備 の 改 修

区 分 お よ ひ 項 目 原　　　　因 対策（カツコ内数字は年度）

胴体構造関係

１　第一拡散胴内保護格子破損

２　第一偏流翼破損

３　胴体伸縮按手よリ漏洩

４　ケートおよひ模型支持装置の固着

衝撃波の振動に伴う気流
の撹乱

同　上

設計およひエ作の不良

重量物駆動における考慮
不徹底

撤去 (37)

６ｍｍ 厚を９ｍｍ厚に変更，補強板改良
(43 )

換装，なおコム按手は円管状に変更（38
～40）

カウンター･ウエイトあるいはハランス･
ピ ストン利用，なお駆動ねじはホールね
じに換装（43～46）

主送風機関係

５　水銀整流器用タ クプトランス短絡事故

６　主電動機液体低位器の制御範囲不足

７　勧説脱機構焼損防止

８　送風機，電動機の軸心変動

電圧切換機構にスラック
堆積

二次抵抗値不足

混滑機構の不良

基礎の不等沈下

活線浄油器設置 (39)

抵抗器（3 相 ６コ）を直併列に切換える
方式に変更（42）

給油配分と恢脱コマの改良（4 3）

各軸受台座の位置修正 ( 45)

補助送風機関係

　９　増巡歯車の損傷防止

1 0　風路内への潤滑油侵入防止

11　 圧力比検出放胆の精度と適応性改良

12　翼端接触検知器改良

13　抽気弁，側路弁，油圧操作の円滑化

熱膨張による軸心変化

風防内の変圧に対する対
策不徹底

性能劣化と蔀洩

サイラトロン不安定

老化による故障頻度の増
加

送風機軸心修正，潤滑油変更，油石改良

( 37)

送風機吸大仰軸受部に指針空気逃げ用配

管新設 (46)

校正装置，変換器一式新設 (47 )

サ イリスター使用のものに改造 (47 )

油圧ポンプおよひ配圧機構を新型式のも
のに全面換装（48）

乾燥空気製造設備関係

14　往復動式圧縮機吐出弁，弁板破損防止

1 5　背圧調整弁自動操作の円滑化と一次圧
　　 の変動防止

1 6　貯気槽元弁操作不良防止と危害防止

17　フレオン冷凍機の潤滑油分離対策

18　圧縮機騒音防止

19　 トレーン弁操作の省力化

20　 高圧送気管伸縮按手破損対策

疲労強度不足

操作空気のトレーン混入

操作ピストンの空気蔀洩

設計不良

吸入口の低周波騒音

トレーン弁操作頻度大

大口径コム製膨張按手の
製作経験不足

弁板の材質と肉厚の変更（40）

空気源配管と調整弁取付位置変更（38）

潤滑装置取付けとメカニカル・ロック整
備（41）

気化器中の潤滑油帰還配管新設（41）

レソネーター消音器設置（45）

電磁弁による自動化の実施 ( 47)

設計変更 ( 41)

冷却器，冷却塔関係　　　　　 ヽ

21　 冷却器凍結による破損の対策

22　冷却水系防蝕法改良

23　 循環水予備ポンプの利用効率向上

24　冷却水枯渇対策

25　冷却塔内熱交換用充填物と散氷袋置

風胴停止中の凍結

防蝕効果不足，藻発生
結線の配慮不充分

自然水位低下

経年による腐蝕

特殊加熱器の設置（38）

新防蝕剤採用と添加法改良 (39 )

遮断器の切換開閉機構の変更（40）

深井戸（200 m ） 損 さくと新井戸ポンプ
設置 (41 )

塩 化ビニル等の合成樹脂に全面換装（42
～4 3）

3 4 －
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区 分 お よ び 項 目 原　　　　因 対策（カツコ内数字は年度）

制御システム関係

26　主電動機誘導機投入指令回路

27　主送風機精密速度制御装置

28　補助送風機抽気量制御システム（信頼
　　 性と速応性）

指令信号不安定

真空管など各種素子の経
年劣化

風胴特性織込み不充分と
関連機器老化

真空管式をタイマー使用に変更（39）

全面換装（トランシスタ，I C な ど使用）
（46～47）

弁操作機構，検出端などの換装を含む全
制御系の設計変更（48）

操 作 関 係

2 9　乾燥空気製造設備の保安監視統合化

30　胴内軸受シール用およひ制御用空気の
　　 圧力変動防止

31　夜間の風胴内湿気侵入対策

設備および利用端増加

他風洞の空気使用による
貯気槽圧力急降下，およ
ひ配管抵抗過大

冷却による風脳内圧力低
下

圧縮機と貯気槽の総合監視盤設置（46）

空気源用調圧装置並に低圧補助タンク設
置 ( 37 )

風胴 休止時の内圧を大気圧以上に保持す
る制御製置の設置（39）

計 測 関 係

32　静的量テジタル計測装置

33　動的量記録装置

部品老朽化と補修部品の
製作中止，中央処現設備
機種更新

同　上

システム一部換装 ( 49)

廃棄( 49 ), 中央処理設備に適合するシス
テム検討中

　　　　　　　　　　　　　　 表 2 .1 .2　 2 m 選 音 速規 則におけ る兆験技術

イ　測定部内気流分布の検定，測定部改造

　　１　風洞完成時各程プローベを用い気流分布を測定（36）

　　2　気流分布に対する可僥ノズル，第ニスロートの影響を検定，特に可挑ノズルは機構の無理と気流分布を
　　　 改良するため形状を経験的に修正 ( 37 )

　　3　半模型カート反射板より発生する衝撃波が強いため，反射板なして模型を支持する方式に変更（38）

　　4　第ニスロー卜部機構改造。主送風機のみで実験可能のマッハ数範囲を拡大するため (44)

ロ　 通常の三次元模型試験による風胴検定

　　１　ＡＧＡＲＤ 模型試験。主として Ｂ と C  (36～）

　　2　実用機形態の模型試験。小型超音速模2）および大型亜音速機3）（38～39）

　　3　特殊標準模型による外国風洞との比較（輸送機開発に関連）（48）

　　4　委託試験による実用機（航空機お よびロケクト）多数の試験（36～）

ﾉ`ゝ　力およひ圧力の計測，模型

　　Ｉ　 天　秤

　　　　１　国産化。圧力，温度の影響，温度補償法，被覆塗料の改良（38～）

　　　　 2　 低レヘル出力ての S /N 比改善，ヒンジモーメントや付加物用の天秤，装着法も含む（40～）

　　 H　 圧力計測

　　　　１　スキャニハルフの導入とその制御，データ集録装置の開発 (44 )

　　Ⅲ　 動的計測　　　　 ２ １ ４ 項参照

　　IV　模　 型

　　　　１　強度，材料，構造の検討。模型装備品の改良（38～39）

　　　　 2　 支持法（スティンク支持，ストラット支持）とそれによる干渉（40～41）

　　　　 3　高圧空気導入を伴う試験（シェプト効果，シェント干渉，シェ ヅト・フラップ，ロール・シェット
　　　　　　など）（38～）

　　　　 4　特殊試験（空気取入口試験，バフェット測定試験など）（43～44）

ニ　テータ処理システム

　　１　静的量計測装置による力，圧力等のティシタル計測（36～49）

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 － 3 5 －
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２　テータトロン 205 による上記のもののバッチおよひ即時処理，また H IT A C 5020 によるバプチ処理
　（41～49）

3　F A CO M 230-75 によるリモートバッチおよひ T A C C 840M による即時処理のため，システムの一部
　換装 (49)

4　磁気テープ装置による動的量のアナロタ記録，およひそのデータ処理（36～39）
-
その他計測

１　シュリーレン，他流，気流子，液晶などによる流れの可視化4)  (44～48）

2　白金線，同薄膜，マイクロフォン，感電対，サーミスタによる乱れ，音，遷移点の測定4)  (47～）

へ　風胴壁干渉

　　１　亜音速における干渉理論と兆験結果との比較5･6>  ( 36,  4 6～4 7）

　　2　 円すい一円柱模型によリ亜，超音速における壁間度と多孔壁間日比との及ほす影響の検定7）（4 0～4 3）

　　3　斜め孔多孔壁，可変開口多孔壁の開発7）（4 3）

　　4　二次元翼端板つき模型による試験法 (46)

とが常に必要とされる。　したがって，各々の風洞　　 干渉効果の計算に先立ってこの定数の慎を知る必

についてその境界干渉特性を明らかにしておくこ　　 要がある。そこで ２ｍｘ２ｍ 風胴におけるこの定

とは，その風洞による試験テータの信頼性を高め　　 数の慎を定めることを試み，一応の指針を得た6)。

るための必須の条件となる。一般的にいって遮音　　この定数が既知となれば，線形理論の適用可能な

遠風胴は風胴慾の影響が最も顕著なものとされて　　亜音遠領域ての干渉効果の計算は比較的容易に行

いるか，その二つの特徴，すなわち，遮音遠流を　　 うことができる。

扱うこと，およひ測足部慾が部分的に通気性をも　　　 第三に，超音速領域における干淡竹吐の実験的

つ構造 (多孔慾や縦壽慾なと) をとっていること　　 研究がある。低超音遠領域てぱ，模型による擾乱

がいずれ 私塾干渉特性の解明を著しく困難なもの　　 が風腸壁で反射されて再び模型周辺の流れ場に人

にしている。　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 射する可能性がある｡これに対処する手段として，

　これまでに行われた研究としては，第一に，音　　 擾乱の風腸壁での反射を抑えるため壁面の開孔比

速近傍の流れに開する風削壁干渉の理論的・実験　　 の大きさや分布を調整したり，壁面からの気流の

的取扱いがある5)。　これは ２ｍｘ２ｍ 風胴の建設　　 流出・流入における抵抗の差を与えるため斜めに

と平行する時期に行われたもので，理論的には，　　 孔を穿ったりする方法かおり，これらによって反

遮音速線形理論に現われる放物型方程式をラプラ　　 射特性がどのように改善されるかを cone-cylm der

ス変換の手法により解いて，物体上の圧力分布に　　 模聖上の圧力分布を手掛りとして調べた7)。

関する慾干渉効果の計算式を導き，円弧翼および　 (２) 超音速風洞

軸対称物体に関する実験結果を用いてその精度を　　　１ｍｘｌｍ 吹出火超音速風洞は昭和 34 年から建

検討した。また，計算結果から導かれる遮音速壁　　 股が始められ，36年７月完成，通風を開始した8)。

干渉の諸特性として，物体上の音速点位置に対す　　 建設に当って最初に問題となった一つは，可挑ノ

る慾干渉の影響や，物体の厚み比と干渉量の大き　　 ズルの形状であったが，小型予備風洞による試験

さとの関係などを指摘した。　　　　　　　　　　　　 により決定された形状は，後の検定によりその擾

　第二は亜音速干渉伜詮に開するものて,   2 m X　　 秀性が確かめられた９)。

２ｍ 風胴の測定部ぱ多孔壁 (perforated w all) と呼　　　 木瓜洞の用途としては，まず内挿天秤を用いて

ばれる構造をしているが，このような風胴壁の干　　 の模型六分力試験であるが，このテータ処理技術

渉特性を調べるための理論モデルには，対象とす　　 が最初の課題となり，ノイズの多い大量のテータ

る風胴 (の測定部) に固有な一つの定数が含まれ，　 を短時間に処理する方式が完成された。以後この

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 － 36 －



方式の六分力試験は木風洞実験の主要部分となっ

ているが，その後も逐次改良が行われ，精度向上

をはかってきた1o･11)。

　一方風胴完成後直ちに行われた気流検定，上記

六分力試験法による国際的標章模型の試験によっ

て，当風洞の精度を確認した12-14)。

　本員洞の重要な使命の一つである超音速域にお

けるブラック試験についてもその方 式 が確 立 さ

れ，多くのテータが提供されている。ついで風洞

の稼働効率を高めるため，通風中の集合胴圧力制

御がとりあげられ，アナロクコンピュータによる

シミュレーショソ等により研究をつづけ，満足す

べき方法が見出された15)。

　続いて大型半割模型のためのハーフモテル天秤

の設置16) 吹出火風洞特有の超勤・停止時の過負

荷の防止とこれに適した天秤の研究17)，六分力試

験結果の概要を即時表示する装置の開発18)，ノズ

ル設定とその保持の自動化 ,迫角測定法の改良19)

基準圧力計測の精密・迅速化のためのテシタルマ

ノメータの考案，防音対策等が行われた。

　 実機設計者から次第に要求の高まった勤安定試

験は，超音遠の場合特に大きい 困 難を 伴なった

が，度々の試作を経てようやく実用化されるよう

になった2o)。

　 また理論計算との対比からも重要な模型表面圧

力分布測定は，木瓜胴の場合静圧が水銀社歌十ミ

リまで低下するため，短い通風防間中の測定が容

易でないが，近年開発された小型圧力切替弁が導

入され，模型内に装着して１回の通風中，80点の

圧 力 を 迫 角を変えて数回計測できるようになっ

た。

　 流れの可視化としては，当初よりカラー用光源

もふくめてシュリーレン観 測装 置を 備えていた

が，最近はレーザー光を用いたホログラフの技術

を開発中である。近年要求される風胴試験も一層

複雑化しつつあり，大迫角の試験，複数模型の干

渉問題，模型内からのシェット噴射，附加物にか

かる空力荷重の計測等が必要となり，技術の改良

がつづけられている。

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 －

　(３) 極超音達識洞

　　当所の極超音速識胴21)は昭和37年度から建設が

　開始され，41年度に完成した。この識洞は開けつ

　脱 出 汲込 式で，集合 洞 圧 力 が 高く (最高 100

　k g/c� )、また測定部での空気の液化を防 くヽため，

　アルミナ・ペフルを用いた蓄熱式空気加熱器によ

　 り，空気を 600～1,000 C゚ に加熱する設計になっ

　ている。このような高温高圧の風洞はわが国では

　最初のも０で設計に当って解決すべき問題点が多

　 く，十分な調査，研究を行った。

　　 ペフル加熱器については粒体刑の加熱・放熱特

　 性について理論解析22)を行 うとともに，縮尺模型

　による予備実験23)を行い，ペブルおよび空気の過

　渡温度特性，ペブルおよび断熟読材 (断熟練瓦，

　 キャスタブル) の耐久力，熱絶縁効果，大流量時

　 のペフルの浮き上り特性なとをしらべ理論と比較

　 して設計資料とした。また加熱器出口管，空気遮

　断弁，集合胴など高温高圧空気に明 される部 分

　 の熱伝達24),   * >よひ これ ら部分の各層金属箔に

　 よる熱絶縁効果25) なとについて理論 解析を 行っ

　 た。

　　 極超音速ノズルについては空気の熱量的不完全

　 性を考慮した非粘佐渡に対する形状26)とこれに基

　 づき熱伝遠のある極超音速乱流境界層の計算27)を

　 行い最終０形状を決定した。

　　 以上のような予備研究に基づき識洞の設計製作

　 を行ったが，識胴設備完成後は総合|生態検定と試

　 験方法を確立するため，特性試験として次のよう

　 な実験を行った。

　　 ( Ｏ　 ペフル加熱器の特性試験28)。加熱器制御

　 系統の制御特性，ペブル・ベットの習熟，放熱特

　 性などを検討して，概則運転に,際して最も能率的

　 で，かつ安全な操作方法を求めた。

　　 0 1) 呼称マッハ数 5,  7,   9,   11 の各ノズルに

　 ついて，ノズルの軸方向の静圧分布，ノズル出口

　 断面でのマッハ数分布，総温度分布および自由噴

　 渡中のマッハ数分布，総温度分布などを調べ，実

　 際限胴試験のための資料を求めた。また，ノズル

　 出口ての境界層の排除厚さを測定して設計値との

37 －
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図 2.1.1　A G A R D 模準模型の極超音速風洞試験

比較を行った２９･３ｏ）。

　（ｍ） ＡＧＡＲＤ 標準模型 H B -1，H B -2 による

力測定試験を行い，他獄則の値と比較し，獄胴の

実節度をたしかめた31）。図２ １ １に迎角零度にお

ける全損力係数の測定結果を，他獄胴による実験

結果とともに示す。

　（lv） テータ処理装置については，校正テータ

をもとにして，おもにアナロク信号処理部におけ

る精度について，種々の測定を行い，計測精度に

ついての特性を明らかにした3‰

　圧力測定において，配管系を含む場合重要なも

のは配管系の過渡応答で，特に低い圧力ては応答

が悪く，短い気流の持続時間では正確な圧力の測

定が困難であるから，変換器の設置位置および配

管の太さ，長さ等を適切にしなけれはならない。

このため模型支持部を改造して，小型の圧力変換

器を内装するとともに，真空槽を増設して，気流

の持続時間を長くし，正確な低圧力の測定が可能

になったっ

　熱伝達および模型表面温度の測定法を確立する

ため，測温プローブを試作し，熱伝達を良い精度

で測定できるようになった。また，オイルフロー

によって，流れが明瞭に観察てきるようになり，

これ等を有迎角鈍頭円錐局りの流れの測定試験に

用い良い結果を得ている。（2 1.6 （3）参照）

　模型を直接支持しているスティソクの形状によ

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 －

って，模型の底面に働く圧力が大きく変動

する場合がある。このような，スティソク

の検型におよほす影響についても実験的に

調べた。

（４） 大型低達識胴

　大型低速識胴33）においては，設備の主要

部完滅 ののち，気流検定試験，識胴特性試

験を行った。この識胴は，経費節減のため

風連変化を送識機回転数訓御によらず送風

機動真の変角による方式で設計されたため

もあり，気流特性にはやや不満足な点があ

った。よって送風機の後流 の旋 回を 修正

し，また集合胴に整流会則を 設け て 測定

　 部の風速分布と気流の乱れの改善を行った。その

　 結果，固定壁の場 合 測 定 部気流の乱れの強さ，

　（婬を/∽ は壁面から 300 m m の部分を除く範囲で

　 0 35％ 以下となった33）。

　　 本風胴測定部断面形は,矩形断面よりコーナー

　　フィレットを除去した，一種の八角形となってい

　　る。 よって壁面効果修正のためには既存の文献を

　　参考として新たな計算を行い，本員則専用の補正

　　要領34）を作製したっなおその後ストラットによる

　　阻塞効果なとの補正を も追加して用いている。縦

　　長の測定部であるため模型支柱が大きな前面々積

　　を占めるので支柱干渉の補正も重要である。冥漠

　　型や全損模型を使用し，各種支持方式につき支柱

　　干 渉を 実 験的に解明して実験精度の向上を計っ

　　た35）。

　　 本獄則には Ｖ／ＳＴＯＬ 損なとの実験を容易にす

　　るため各種の付属値段がある。まず，（イ）20気圧

　　の貯気楷より結気管を通じて高圧空気の供給が可

　　能てあり，また誹風鎮設備が設置されている。こ

　　れらにより例えは吸込み冥，吸出し真の実験，ゾ

　　エットの相似なとができる。これらを用いて多 く

　　の基 礎 研 究36~39）　と 実 損の試験が行われた。図

　　２ １ ２ に示すのは ＶＴＯＬ 損の遷移飛行の研究に

　　関する一実験て，リフトエンシン４基を搭載した

　　ＶＴＯＬ 実験損模型を ２本支柱で支持し， 六分力

　　試験を 行っている。　リフトエソシソ（模型 で は

38 －



図 2.1.2　大型低速風胴における V T O L 1 /7.5 全損模

　　　　　 型試験

JR 1 0 0 の 1 /7 .5 天 ） は高圧空気を利用 したエジ

ェクターで模擬 された。エ ンジンの相似 比率給気

管 の干渉等になお若干改良すべ き 問 題 が あ る。

（ロ）プ 1==･ペ ラ機につい ては，プ ロペ ラ駆動用電動

機 ４合（減速機， 電源装置， プロペラ天秤を 含む）

を備 え，模型 のプロペ ラを 駆勤しつつ 風胴実験を

行 うことが可能である。 これ も各種 の実験に広 く

利用 されたご 4几

　 航空機，特に Ｖ／ＳＴＯＬ 機 の離着陸時 の特性を

調べ るには，地 面を 模擬す る（ハ） ムービングベ

ルト装置 43）が必要であ る。 これを実用化 し，実際

の研 究に利用 した 37･38）。 そのほか，（ニ）動安定

微 係数測定破 毀 44･45），（ ホ）（プロペ ラまたぱ ヘリ

コプター・ローター単 体試験 のため の） ローター

試 験装置な どが実用化 され， また 4 C年 度には従来

の（静的皇） データ処理値段 の能力を 補 うため の

（へ）動的デ ータ処理装置 46）が追加 さ れ，天皇 の

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 －

デ ータの高速処理に貢献 して い る。 な お こ の装

殼は気流を広範 囲に ト ラ バ ー ス し て風速， 風向

を 測定す る実 験におい て， 自動計 測 に 利 用 さ れ

　なお，当 風洞の補助的 設備 として　Ｏ ）１ｍｘ

０．１ ｍ 測定 部の煙風胴 47）を 製作し， 流れの可 視化

技 術を 発展 させた。 これぱ高揚力 装置や，其 面上

のバブルの研 究に利用 された。

（５） 突 風風洞

　 航空 機の突風応答， 突風荷重の研究用設備であ

る突風獄則（昭和 47年 ３月完成）は， 風脳内で周

期的突風， ランダム波状突風を 発生で きることが

要求されていた。 これを 風胴測定部上流に設け，

迎角 の変化する可動其列に よって実現するこ とを

計画し，それによって気流方向および上下方向に

振幅お よび波長が一様な上下突風速度が発生でき

るか，また其列を構成する其 の弦長，其間隔はど

れ泣か適当かな どが検討された 48）。検討 の結果，

其列 の其間隔 1 5 5 m m ， 其 弦長 2 0 0 m m ， 動 作条

件 として一様流 の風速 3～3 0 m /s, 可 動 其列 の加

振振動数 O～2 0 H z, 可 脱 糞列 の縦揺れ角 O～ ±

0 .15 r ad 等 が 決定 された。

　 本員 胴ぱ，完成後特に調整，改造を していない

が風胴特性試験 49）の結果か ら，普通風洞 としての

乱れ 度は小 さく，風速分布は一様で，静圧勾配 も

余 り無い，非常 に良好な獄則 と考 えられ，所期通

りの性能を発揮 している。

　 突風気流につい ては，其列を正弦波，三角波，

矩形波， ランダム波状 に変 え， しか もモ の周波数

を O～2 0 H z で振 らせた場合，発生す る上下突風

の波形，振 幅， 周波教 などを 測定部 の各位置につ

い て測定 した 5o≒ 突 風気 流は， 油圧 制御により駆

動 され る其列 の動きに良 く追随 してお り，一倍 |生

も得 られてい て ,計 画時 の検討が正 しかったこと，

今後実施 される突 風実 験に支障 が無い ことが確認

され た，

　 これ等 の試 験の後，当所 の実 験機 クイーソエ ア

の力学的 相似 模型 （縮尺 1 /1 0） に よる突 風応答実

験， 突風応答空気力 の測定 が行われた。 これ の詳
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細については 2. 4. 3 項で述べる。

　そのほか,突風風洞試験法の研究の一環として，

正弦的に変動する突風気流中に置かれた円柱，角

柱のまお りの圧力分布の測定，あるいは翼面上の

流れを測定し w ake の発達過程を調べるなど，

この程の基礎的研究における測定技術上の問題点

を解決するとともに，非定常空気力発生の機構の

解明が進められた。

（６） モの他; 高レイノルズ数試験

　特殊な風洞設備における実 験 技 術については

2. 1. 2 以降の記述の中にも述べられている。ここ

では当所で行ったレイノルズ数を高める努力につ

いて一言する。

　 航空機の設計においてはしばしば限界までの性

能追求がなされるから，モの試験研究設備たる風

胴としても実根の空気力学的条件をよくシミュレ

ートし，精度の高いデータを供給できるものでな

け ればならない。従来マッハ数については実機と

同じ条件で実験する慣例であるが，レイノルズ数

については実機より 1～2 術低い値で試験されて

きた。　しかしこのレイノルズ数の相違のもたらす

影響が航空機設計者の重要な関心事となってきて

いる。

　 特に遭音速領域では,   1960年代の後半から，飛

行試験と風洞試験との結果の対比から，既存の世

界各国の主要員胴において実現されるレイノルズ

数範囲では実機性能推算がほとんど不可能である

ことが認識されるようになってきた。よってモの

対策を構てることが最も重要な研究課題の一つで

ある。

　（ａ） 吹出火二次元風胴

　 昭和48年度より予算が認められ，現在（50年）

建設途上にある。これは １ｍｘ０．３ｍ の縦壽壁測

足部をもつ遭音速風胴で，20気圧の高圧貯気を利

用し，マッハ 1.2 までの風速で数秒の計測時間が

得られる。週音速翼型の試験を主要目的とし，具

弦長 0.2 m の模型で 4×107 のレイノルズ数を得

る。これは二次元試験に関する限りにおいては実

根性能予測のため必要な最低レイノルズ数として

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 －

世界的に認められている数値である。与圧起動方

式，側壁からの境界層吸取りなどの新しい技術的

問題があり，設計および予備実験を通じ既にモの

究明が行われつつある。

　（ｂ） ルートヴィーク管

　一方，全損（三次元）試験を実損に近いレイノ

ルズ数で行いうる風胴は，従来の慣例的な風胴形

式では莫大な建設経費を要する。よって欧米諸国

ではもっと経費のかからない高レイノルズ数風胴

の形式が探索されてきた。ルートヴィーク管はモ

の有力候補の一つである。当所においては昭和46

年度よりルートヴィーク管の特性の研究を開始し

た51）。当時ルートヴィーク管に関するデータは国

内では皆無であったので ,まず測定部直径 100 m m

の小型 ル ート ヴィーク管を試作し，測定可能時

間や気流の定常性等のデータを得るとともに，短

時間実験技術の習得に資した。その後さらに測定

部断面 360 m m  X 120 m m の二次元ルートヴィー

ク管を試作し，これでは風胴特性のみならず，実

際に二次元翼の圧力分布試験を行った。遮音速具

型を試験し，２ｍ 遮音進級胴の 2.7 倍程度のレイ

ノルズ数での実験結果を得た。（図 2.1.5 参照）

　　　　　　　　　　 文　　　 献

　1 )   T R -25,   2 )   T M -35,   T M -4 3,    3 ) T M -31 ,   4)

T R -353,    5)   M urasaki;　T ran s.　Jap an S oc.   A eron .

Sp ace Sci･ ， 4-5 (1 961) 29,   6 ) T R -252T ,   7) 里見ほ

か； 航空学誌 19-206 (昭46) 99,   8 ) T R -29,  9) T R -

26,  10) T M -19,  11) T M -60,  12) T M - 20,  1 3) T M -

38,   14) T M -134,    15 ) T M -124,    16 ) T M -125, :L7）

T M -81, :18) T M -51,    19 )  T M -210 ,    20)   T M -106,

21) T R -116 ,  2 2) T R -52,   23 ) T M -48,   24 ) T R - 53 ,

25 ) T R -129,   26 ) T M -37,   27) T M -34,   28) T M -112 ,

29 ) T M -155,   30 ) T M -192,    31 ) 平木ほか； 航空学誌

19-206 (昭4 6) 120 ,   3 2) T M -160 ,   33) 里見ほか； 航

空学誌 15-167 (昭42 ) 4 08,   34) T M -237,   35) 広岡；

風胴研究会議前刷（昭47/11),   36 ) T R -343,  37) T R -

294 ,  38 ) T M -1 54 ,   3 9) T R -201,   40) T M -153,   41)

T M -88 ,   4 2) T M -1 07,   43) 広岡ほか； 航空学誌 19-

2 06（昭4 6) 94 ,  4 4) T M -178,  4 5) T M -173,  46) T M -

2 36,   47 ) T M -197,   48 ) T R -37 3,   4 9) T R -335,   50)

T M -239,  51 ) 高島； 航空学誌 20-220（昭47) 251
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2.1.2 二 次 元 翼

　 二次元興,すなわち興断面形状に開する研究は，

航空機が低速であった時代もっとも活発な分野で

あったにもかかわらず,   1940年代の層流興以後，

新興型の開発は一時停滞する時代があった。それ

は真の性能に対する空気圧縮性の影響，特に衝撃

波現象がきわめて複雑で，モれを的確に興断面形

状に結びつけることができなかったためである。

二次元真の研究が現在の盛況をと り戻 した のは

1960 年代後半に至ってからで，それま では二次

元 ,三次元を問わず高遠気流の現象的考察が理論，

実験の両面から行われた。

（１） 遭音速小じょう乱理論と初期の実験的研究

　当所の空気力学的研究ぷいとぐちについた1950

年代末から1960年代初めに，世界においては小じ

ょう乱方程式が線型で書ける範囲の純亜音速，純

超音速領域では数学的手段がよく開拓され，いく

らか一般的な境界条件のもとに解か得られ，技術

的情報が困難なく得られていた。一方，遭音速領

域についても小じょう乱方程式（非線型）が導き

出され，遭音速気流に対する一般的情報を与えて

はいたが，数学的困難のためその応用は僅かな特

殊の流れのみに限られていた。よってこれを発展

させて実用的な場合に対する近似解を得ようとす

る気運にあった。当所においてまず進められたの

はこの分野の研究である。

　遷音速小じょう乱方程式は，物理空間 Or, v, z)

で，じょう乱ポテソシャル ゆを用いて

　 ち y十‘Z‰＝（M ｡｡2- l )0ロ十(r- i )M ｡｡喚湧ロ

　　　　　　　　　　　　　　　　　　 ……（１）

と書くことができる（Ｍ ｡。は一様流マッハ数，γ

は比熱の比）。　いま右辺最後の項， すなわち非線

型項中のら パを定数と見なして (r - i )M ｡｡2のロ≡

瓦（定数）と置けば方程式を線型にすることがで

きる (O sw atitsch や M aeder の線型化法）。モの

線型化された 方 程式 を 解いて得られる形式解を

<p (x ,y,z ＼K ) とし，原方程式（1）の解 の とそ

の９ とのずれを補正項 び（J ,jy,z ; 瓦）であらわす

と，びについての非線型微分方程式

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 －

びy y -}~Cfzz =

∂

一
心
H:(訂 ｡2- l )十(γ十1)趾 啓司み

　　　　　　 十(けくL)訂 ｡｡2み 2/2]

　　　　　　 十{(γ十1)M ジ臼
丿一
瓦}臼　　 ……(２)

　 を得る。ここで，じ よう乱の大きさの程度をｒと

　 すれば,    (2 ) 式左辺は 0 (r3) であることが示さ

　 れるから， これらの項を無視して， 右辺＝O を が

　 につき求積法で解くものである。これを非線型補

　 正理論と称している。この方法は従来の線型化法

　 に比し，合理的な条件を設けて瓦の値をあいまい

　 さなく決定できる点て優れており,   Spreiter の局

，　所線型化法と類似する結果を得るが，衝撃波様の

　 不連続が得られる点に興味がある。なおこの理論

　 は円弧真，波形の壁近辺の流れに適用され，また

　 揚力をもつ真率非定常の場合にも拡張された1)。

　　　これら初期の理論的研究と併行して，真まわり

　　の遮音遠流の実験的研究も行われた。特に，衝撃

　　波のふるまいの最も予想し難いものが操続開に現

　　われ，しばしば舵効きの逆転を起すことが報じら

　　れていたので，これらの実験に用いた真模型には

　　すべて操旋回をつけ，操舵時の気流状態をもあわ

　　せ調べた。実験の一つ2∩ま，ＮＡＣＡ ６-シリーズ

　　真型につき小風胴において干渉計による気流の定

　　量測定を行い，真面上圧力分布および C L,  C L
≪
,

　　C‰ を来めたものである。その二3) は建設完了し

　　た ２ｍ 遮音達識胴を用いて,  N A C A 0011-64 お

　　よびモの改良断顔形につき詳細な圧力分布測定を

　　行ったもので，別途小風胴でも同じ断面形の試験

　　を行い，結果を比較した。これらの実験により舵

　　効き逆転の原因と機構はほぼ明らかとなった。な

　　お同断開をもつ後退翼半模型を２ｍ 遮音達識胴で

　　実験し，三次元効果をもあわせ調べた。これは後

　　退角 35゜のもので，のちに国内で試作機を設計す

　　るさい，衝撃波発生に対する後退角の影響の程度

　　を推定する資料となった。

　　(２) 遮音進貢型の研究

　　 1960年代初頭に P earcey がピーキー真の構想を

　 発表してより，世界の大勢は一変して再び真断面

　 形 の 研 究 が脚光を浴びるようになった。すなわ
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ち，衝撃波による抵抗増加のなるべく小さい真型

を 積 極的 に 探究しようという動きになったが，

これは魅力ある発展であり新しい 技 術 的 break

through であるので当所においてもその研究を開

始することとしたっ

　P earcey により，前縁近くに速度ピークを（低

速で）もつ真型が遮音速では等エントロピー的圧

縮によって衝撃波を抑制する傾向をもつことが伝

えられているから，前縁近傍の真屈曲率分布を適

当に与えたり，非圧細流の迫解決を利用したりし

てモのような真型をいくつか設計した。これらを

小風胴で実験して，モの中のあるものは衝撃波の

発生がおそく，遮音迫真型として好ましい特性を

示すことを確認した（モの例はたとえば文献４参

照）。またそのうちあるもの（図 2. 1. 3）は，当時

国内で開発中であった航空機の真設計に関連して

航空機メーカーの手により三 次元 真 にまとめら

れ，胴体を付して２ｍ遮音速獄則で全貌特性試験

が行われた。その結果，遮音速特性に関する限り

この真は他の慣用されてきた真よりも優れたもの

であることが確認された。

ｐ

一
心

0 , 0 ２ .5
伍 ,8 .9 １ ０

　　　　　　図 2.1.3 117-3-173 翼型

　このように各種の手法により週音速翼型が多数

設計され試験されたが，モの後特にその抵抗発散

マッハ数を高めるための努力がなされた5)。　既知

の風胴実験データより翼型の抵抗発散時における

圧力分布の好ましい形態を設定して，これと類似

(図 2. 1. 4)，このような努力を積み重ねることに

より従来の真個に比し，抵抗発散マッハ数にして

約 0.08 高いものが得られた。
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　　　　　 図 2.1.4 800-441-13 翼型

　これら実験を主体とする研究と併行して理論的

研究も行われた。ピーキー翼の概 念 が示 唆する

“衝撃波なじ の流れは，衝撃波を含む流れに比

べ理論的取扱い ｶ建rしろ容易である。既に1940年

代に Lighthill らはホドグラフ法を用いて円柱状

物体まわりの遮音遠流の厳密解を求めているが，

N ieuwlan d はそれを 惰 円柱まわりの流れに拡張

し，これを基として翼型まわりの流れを得る手段

を開発した。波は1967年には対称翼型（揚力な ○

については数多くの，厳密解 に よ る “衝撃波な

じ の形状を既に計算し，また揚力をもつ翼型に

ついてもその理論を展開中であった。

　当所においてはこれと独立に，昭和42年から揚

力をもつ翼型のホドグラフ法理論を新たな出発点

より検討した6）。　ホドグラフ法は，独立変数とし

て物理屈座標（Jにy）の代りに速度 9が″に関連す

る量，たとえば （9,θ），を選ぶことにより線型化

された圧細流基礎方程式（未知数はたとえば流れ

関数ｒ）を用いるもので，まず適当な非圧細流を

原型として出発し，これを圧縮性流れに “変換”

の分布をとるよう新しい翼型を設計するもので　　して物体まわりの週音遠流を得るものである。

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 － 42 －



N ieuw land の方法が原型として惰円柱まわりの非

圧細流を選び，これに固執したため，特に揚力を

もつ流れの場合いたずらに式を複雑にし，計算時

間を要するものとなったのにかんがみ，当所の方

法では原型をなす流れの関数形を二分割すること

により過程の簡単化を図ったっモの第一のものは

特異解とでも称すべきもので，揚力をもつ物体ま

わりの流れがホドグラフ (<?,0) 面で特つべき本

質的な特異性をすべて具備する解で，最も簡単な

（揚力をもつ）円柱まわりの流れを用いた。（実は

これは Ligh thill らが背水めた解である｡）しかし

これは第二の正常解によって補完される。正常解

は流れの本質的特徴を代表しないが，最終的に得

られる真型形状が希望する条件（たとえば厚み比）

を具現するよう特に附加する解で，いまの場合，

原型として円柱および楷円柱まわりの揚力なしの

流れを選び，この二つを組合せ有害な特異性を消

去したものとなっている。特異解と正常解とを加

え合わせると（基礎方程式が線型であるためこれ

が可能）， ちょうど揚力をもつ惰円から 出発した

N ieu wlan d の解と同じように，揚力に伴う流れの

特異性を具備し，かつ指定した厚み比をもつ真型

まわ り の流 れを 求 め る ことができる。しかも

N ieuwlan d の方法に比べ計算の手数は約10分の１

であり，得られる真型もより普遍性のあるもので

あることがわかった。上記の理論に よ り多 数 の

遮音迫真型が設計されたが，そのうち数種は遮音

速風胴で実験され，ほぼ理論通 りの，“衝撃波な

じ に近い圧力分布が得られた7）。その一例を図

2. 1. 5, 2.1.6 に示す。

　 ホドグラフ法による厳密解法,すなわち N ieuw -

lan d および当所の方法，さらにその後発表された

G arabedian と Ｋｏｍ の半数値的解決は，計算法

の若干の差によりそれぞれ異る特徴をもつ真型を

生み出してはいるが，現在のところ解決の基礎と

して 選 ぶ原 型 の数式 に 制約されて，限られた

fam ily 内の真型を与えるに止っている。充分広範
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ドグラフ法により究明される翼型の性能ぱ 衝撃

なじ の設計点に限られていて，設計点外（一般

に衝撃波を発生する）ではもはやモの性能を予言

することはできない。この点にかんがみ，数値的

方法を含めて，一 般 性のある 直接 解決 (D irect

m ethod）があわせ探索された。

　一つの試み8）は m ethod of in tegral relations を

利用するもので，原方程式を流線座標系で記述し

たのも，与えられた翼型まわりの流れをやはり特

囲の“衝撃なじ 翼型を得るためには fam ily を　　 異解と正常解とに分割し，特異解としてはジュコ

拡張する努力が必要であろう。さらに，これらホ　　 フスキー翼まわりの非圧細流を用いる。これを引

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 － 43 －



き去ったあとの正常解には前縁における特異性が

なくなるから，これを単位円内に変換（物理屈無

限遠点が円 の中 心，真 面 が円 周に 対 応）し，

D orodnitsyn らによる m eth od of in tegral rela。

tions で数値的に積分する。すなわち,円内領域を

いくつかの同心円周で strip に分け，未知変数（速

度に対応するもの）の径方向の変化については分

割円周上でのモの値を荷重平均することにより代

表させ，原方程式を周方向のみに関する常微分方

程式とした上で R unge-K uttaの方法により水漬す

るものである（速解決も可能）。 S trip の分割を多

くすれば精度は向上するが，計算手数が加速的に

増すところに難点があった。しかしその後 qu asi-

linearization の手法を用い分割を任意に増加でき

ることを（進解決の場合につき）示した9）。

　 緩和法を用いて真型まわりの遮音遠流を解くこ

とはユ940 年代に既に E m m ons が試みている（た

だし精度についてははなはだ疑問）ことであり，

当所においても上 記 諸 研 究と並んで検討を行っ

た。非圧縮流ないし縮亜音遠流についてはこれは

困難なく実行でき，副産物としてフラップ，スラ

ット等，真型が複数要素より構成される場合の流

れを解く計算法を得たlo）が，混合流については大

きな成果を挙げていない。しかしその後 M agnus-

Y oshihara や M urm an -C ole らによる差分法が現

われ，世界の大勢はこの屈で急速に進展している

ように見える。これら direct m eth od は前述のよ

うに衝撃波を合む流れをも取扱い得るから，電子

計算機の能力増大にかんがみ，将来努力を傾注す

べき分野の一つと考えられる。

（３） その他の研究

　 前項に述べた遮音進貢型の設計法，計算法はす

べて非粘性としての取扱いであったが，真型の特

性の考察をさらに進めるには粘性の考慮，具体的

には境界層の計算を欠くことができない。実用的

な境界層計算法としては，既存の境界層理論を組

合わせ る ことに よ り非圧縮11），および圧縮性流

れ12）について精度のよいものが得られていた（2.

1.8 参照）ので，これの遮音迫真型への応用を試

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 －

みた。まず真型まわりの非圧縮性圧力分布に圧縮

性修正係数（第三次近似理論に相当する）を適用

して圧緋I生圧力分布を導き，これに上記の境界層

計算法を組合わせ，粘性を含む場合の翼型圧力分

布が得られた13）。（2）項記載の厳密解による具型

につきこの計算を行い,   subcritical での実験結果

と比較した。実験結果には風削壁の影響が含まれ

るが，これを適当な手段で評価，除去すれば妥当

な一致が見られることを示した（図 2. 1. 7）。
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　(矢印は指定された選移点),  7523-10 翼型

　遮音速真の問題以外に，Ｖ／ＳＴＯＬ 機などに関

連して低遠の二次元真問題がある。商揚力装置に

ついては煙識胴，大型低達識胴でいくらか試験が

行われ，また理論的な面からはジェット・フラッ

プに対する寄与がなされた。すなわち，真型の後

縁からジェットを吹出す場合，真まわりの流れお

よび真特性を求めるためには従来は S pence 等に

よる薄真理論式の取扱いしかなかった。より精度

の商い等角写像法でこれを解くにはジェットを含

めるところに困難がある。よってジェットを孤立

した渦の系列で置き換え（これを無限に密におけ

ば連続したジェットになる）， 等角写像の 中に織

り込み，真型まわりの非圧縮流圧力分布を得る方

法を得た14）。

　 また，識胴実験ではしばしば実機よりはるかに

低いレイノルズ数で得られたデータより実機の性

能推定を余儀なくされる。しかし，たとえば真断

面の（低速）最大揚力係数 C h 。=l= はレイノルズ

4 4 －



数（および気流の乱れ）により顕著な変化をし，

モの一般的ふるまいはよく知られていない。抵抗

の変化からの類推から，モれはあるレイノルズ数

で極大をもつであろ うとの推定により，モれを縮

めるための実験を小風胴を用いて行った15）。

　真が失速（剥離）を起す以前の段階で，真型形

状および迎角により，長短のバブルが真面に発生

し，これが前縁失速や最大揚力係数を支配するこ

とが分っている。特に近時ピーキー真のように真

面上進圧力勾配の大きい真が開発されるようにな

り，その低連吟の失速特性が問題となるため，バ

ブルの機構と発生条件を調べる必要は一層高まっ

てきた。よって真面上の境界層およびバブルの研

究を開始し，これに関連して乱流頻度計の開発16）

も行われた。
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2. 1. 3　三次元特性

　（１）超音速空力特性

　三次元翼および全貌空力特性に関する研究活動

は,   I m X l m 超音達識胴が完成した昭和 36年ご

ろから活発になったが，この分野で，始めに研究

テーマとして選ばれたものの一つは，超音速にお

ける三次元翼特性の理論計算および識胴試験によ

るその精度の検討であった。これは，航空技術審

議会の第１号答申（昭和30年）および第５号答申

て，小型超音速枝をわが国でも製作できるように

するための研究を行うことが挙げられたのに応え

ようとするもので，目標は L /D (揚力対抵抗比)

の出来るだけ大きな真を構成するための設計方針

を確立することであった。この目標の下に具体的

に取扱われた研究内容は，超音速線形理論および

スレンダボディ理論に基く主真空力特性の理論解

析，超音速における勤安定の問題，先尾翼形式に

おける前・後真空力干渉の解析，遭・超音速面積

法則の実験的検討，などである。

　主真空力作欧解析では，抵抗を最小にするよう

な真の形状を定めることが考察され，デルタ翼の

与えられた真厚分布に基づく真上の圧力分布の計

算から出発して，デルダ以外の平顔形の場合への

その拡張，キャン八分布とそれに基づく圧力分布

との間の対応の考察，これら圧力分布の計算値や

それから得られる揚力，抵抗などの理論値と風洞

試験による実測値との比較などを経て，変分法の

応用による抵抗極小となるような真雁分布および

キャン八分布の決定にまで進んだ1)。　また，超音

連枝の全損空力特性考察の一環として，線形理論

による操縦面空力作欧の解析2) や，垂直尾翼に双

翼形式を採用した場合にそれが主真空力特性に与

える影響を調べる目的で，スレソダボディ理論を

用いた翼端板効果の解析が行われた3)。

　超音速枝では，主 真空 力 特 性の面から先尾翼

(can ard w in g) 配置が一つの有力な形式と考えら

れたので，この配置の利害得失を前・後真空力干

渉の観点から検討することも行われた。

　 ｢与えられた物体の 造波抵抗は， それと等価な

断面積分布をもつ回転対称体の造 波抵 抗に 等し

い ] という所謂面積法則 (area ruleハよ,複雑な形

状をもつ物体の抵抗を検討する場合に有力な手段

を与えるが，流体の粘性および擾乱の非線形性を

省略した理論に立脚するこの法則が，現実の流れ

の中で，どの程度の精度で旅立するかを予め検討

しておく必要が認められる。 ２ｍｘ２ｍ 遭音速風

胴において，一連の真洞結合体模型の抵抗特性を

（昭和 36 年）において，重要研究目標の一つとし　　 測定した結果によれば，面積法則によって胴体を

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 ― 45 ―



くびらせた場合，設計マッハ数の近くでは確かに

抵抗特性の改善がもたらされるが，一方において

亜音速における抵抗値の増加があり，また，遮・

超音速における(亜音速抵抗値からの)抵抗増加量

は，設計マッハ数の近傍でも，等価回転対称体の

モれの５倍にも速することがわかり，抵抗に関し

ては，少くとも定量的な面では，粘性および非線

形性の影響の極めて大きいことが実感された。

　図 2. 1. 8 はその実験結果の一例で，零揚力抵抗

係数 C poのマッハ数に対する変化を示したもので

ある。Ａは面積法則による取扱いをしていない物

体,Ｂは基準にとった Sears-H aack body ( 模型支

持に必要な底面積を与えるため中途で打切ってあ

る)，ＣとＤ は，軸対称体Ｂに，Ａ のと同じ翼を

取付けて,胴体を面積法則により処理したもので，

Ｃ は M ｡｡＝1.0， D は M ｡｡＝1.4 がそれぞれ設計

マッハ数である。
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　すでに昭和30年の航技審第１号答申の中でジェ

ット輸送機製作のための研究が重点目標の一つに

挙げられていたが，昭和40年代に入って具体化し

た中型輸送機 C X および次期民間輸送機 Y X の

開発の動きは，亜音速における三次元翼特性を，

緊急を要する研究テーマの一つとして浮び上らせ

た。この面では，すでに 39年度から後退翼の空力

特性を対象として具体的な研究が着手され，まず

亜音速薄翼理論に基づいて，望ましい特性をもつ

ように真の形状を決定する方法の探求が始められ

た。

　高亜音速から週音速にかけて発生する航空機空

力特性の悪化（抵抗の急増，揚力の減少，縦揺れ

モーｙントの急激な変化，バフェット現象など）

は衝撃波の発生とモの成長が主因であるから，衝

撃波を弱めることが基本対策となる。真に後退角

を与えることはその手段の一つであるが，有効な

　　　　　　　　　　 のは真上の等圧線が後退角

~ ○へ
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□～
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をもつことであって，これ

を確保するためには，平面

形のみならず真断面形に対

する配慮が必要となる。こ

れは，理論的には真上の圧

力分布が与えられた場合に

真断顔形を如何に求めるか

という問題に帰着し，薄真

理論の範囲内でこれに対す

る解答を見出すことはモれ

程困難ではない4･5)。しか

しながら，高亜音速から遮

音速にかけての領域は擾乱

の非線形性が卓越すること

を特徴とするものであり，

薄真理論による取扱いの限
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　　界は間もなく明らかとなった6)。　この限界を越え

　　るためには薄翼理論の根底にある二つの大きな近

　　似を取除き，第一に境界条件を仮想の平面の上で

　　はなく，現実の物体表面上で考察すること，第二

　　には，擾乱の非線形項の寄与をも考慮して，流体
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図 2 . 1 . 8

　以上のような超音速における三次元翼および全

損特性の研究は，国内における亜音速輸送機開発

計画の進展に伴う研究目標の移行のため，昭和43

年度をもって打切りとなった。

（２） 亜音速空力特性



の圧縮性効果をより高い精度で評価すること，に

よって流れ場計算法の精密化を図る必要がある。

まず境界条件の取扱いを厳密化する方向に進むこ

とにし，昭和44年度から非粘性・非圧緋欧流れの

場合について，物体表面上に湧出し (source)や二

重湧出し (doublet) を分布させて流れ場を表現す

る所謂 m eth od of surface distribution of singu-

laritiesに基づく定式化を用いて，真，さらには全

機形態のまわりの流れ場を精度よく計算する方法

の開発に取組んできた7)。　この作業は現在も継続

されており，その他に，上記第二の圧縮性効果評

価法の問題，さらにまた，三次元境界層特性解析

を含む粘性効果評価の問題が今後に残された大き

なテーマである。

　上記の主として理論的な探求と併行して，主と

して実用的見地から遮音速三次元真の実験的研究

がなされた。 主目的は,   2.1.2 項 記 載のごとく

“新技術による" 真型の開発が目ざましく行われ

ており， それによりピーキーな 圧 力 分 布,   rear

loading など真型に新しい形態が持込まれつつあ

るので，このような構想を織り込んだ三次元真型

が果して優れた遷音速特性，たとえば高い抵抗発

散マッハ数 (M z>z>) を示すかどうかを碩めるとこ

ろにある。ある典型的な後退角をえらび前述のよ

うに真上の等圧線 (等マッハ続) の後退角が幾何

学的後退角と一致することを目標として，新真型

を用い三次元真模型を設計した。実験の結果は，

等マッハ線を幾何学的後退角に合致するように努

めても翼端部の衝撃波が他の部分のそれに比して

強くなりがちで,j喬バま必ずしも真鰯方向に一定

にはならないこと，それを一定にするためには握

り下げを大きくする必要のあることが分った。し

かし新真型を用いることにより，適当な握り下げ

を与えて，従来の roof top 真よりも M nn が 0.04

程度高い真を得ることができた。

(３) 剥離渦

　三次元真を特徴づける最大のものは翼端渦であ

る。特に航空機の高速化につれ，後退角や小アス

ペクト比のために益々この翼端渦の影響が増大す

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 －

る。離着陸時には尾翼住設における，主翼の渦に

よる誘導速度揚が問題となる。また混雑した飛行

場では，先行する飛行機の後流は後続機にとって

危険なものとなる。 よってこのような翼端渦の振

舞いと，その航空機飛行欧能に及ぼす影響を研究

する必要があった。

　翼端渦としては，最も三次元性の強い，三角翼

前線からの剥離によって生ずる渦（図 2. 1. 9）を

まず研究の対象とした。この渦の存在する流れ揚

においては速度勾配や圧力勾配が大きく，また乱

れ自体の場所的変化も大きいので，できる限り小

さな操子で測定する必要があった。そのためこの

研究を始めるに当っては測定器具の開発から始め

なければならなかった。測定法としては熱線を一

拍まわりに回転させ，熱線からの出力信号と熱線

端子の回転角から，三次元の平均速度ベクトルと

乱流応力の６個の成分とを求める方法8）を問発し

た。実際にこの装置を試作し，良好な性能を備え

ていることが分った。

ｷﾞ ﾝ
風

(

、

　 図 2.1.9　三角翼前縁側離俗とその Breakdow n

　昭和44～46年度にかけて，この装置を用いて後

退角 60°，65°，70゜の 三角翼模型の作る前縁剥

離渦の速度場の測定を行った。渦が発達し，下流

のある点で Breakdow n を起し，そして非常に乱

れの多い流れ場へと変化してゆく過程での，中心

速度の変化と平均速度分布，乱れの分布などを測

定した。モの結果，測定値の整理に当ってはある

パラメーターで整理するのが便利であることが示

された9)。

　48～49 年度には，渦の発達と B reak dow n の住

設を理論的に予測するために，差分法による数値

4 7 －



計算を 行った。このさい乱流 の項は最 も簡単な渦

粘性 のモデルに より代表させた。 ポテ ンシャル流

の流れ方向に圧力勾配 のあ るとき，計算 された渦

の B re ak d o w n 位 置 ぱ実験結果 とほぼ一致 してい

る。モ の B reak d o w n 住 設 は，中 心軸上での給田

が極小 とな る住設， または軸速 度分布が中心軸上

で上に凸から下 に凸に変化する住設 として決定で

きることが分った。

　 こ の間，計測お よびデ ータ処理法は逐 次改良さ

れた。 この種 の実 験では得 られ るデ ータが膨大な

童にな るか ら，モ の処理には電子 計算機を要す る

が， 初期には測定 されたアナ 1==･ グ童を デジタルに

変換す るには測定 者の目にたよっていた。 この過

程の簡単化 は，熱 線からの信号や熱線端子の回転

角を アナロ グテ ープに記録し，後にアナロ グデ ー

タ処理装置に よりＡＤ 変換するこ とに よりまず達

成された。 また流れ場 の測定には熱線孫子を回転

させ，かつ三次元空間内を トラバ ースさせなけれ

ばな らない。こ の過 程 は 相 当 に時間を 要するか

ら，短時間に大童 のデ ータを得 るために は小型電

子計 算機を熱線 の回転お よび トラバ ース装置 に直

結 させ，す べての機器 の制御を プロ グラ ム化して

行 わなけ ればな らない 。同時にデ ータの収録 , A D

変 換 ，デ ータ解析を もオ ソライソ化し，三次元平

均速度 スペ クトル と乱流応力 とが自動的に求め ら

れ るような方式を進めつつあ る。

（４） 湾 曲した ジェットの発達 とモ の誘導場

　 特 異な三 次元問題 として，一 歌沢中の物体 より

ジェ ットを 噴出す るさい の流 れ場 の問題がある。

P o w ered lift は モ の典型的な具体例である。 この

ジェ ット流と具との相互干渉を主 眼 として，湾 曲

したジ ェット流 の発達機構 と，モ の誘導場 の研究

を 行った。

　 無限 幅のジェット ・フラップのように， ジェッ

ト府 が二次元的 に湾曲した場 合は（そ の非 粘性的

モデルによる取扱い につい ては 2 . 1 . 2 （ 3）参照），

流線の湾曲のためジェ ット府内の流体に遠心力が

作用するため，垂 直 方 向 の 乱流輸送に変化が起

弱まる。モの結果，乱流せん断応力Ｕ ま

ｒ＝ ρχび oみ

ぐ

牡 牛 ）

のように表現できる。ここで右辺の括弧内の第２

項が曲率効果を表わす項で，瓦がジェット層の曲

率，びは局所軸方向速度，Ｃは実験常数である。

このＣの値は幾つかのジェットの形態によって相

違するかのように見えるが，相似解を用いて二，

三の代表的ジェット形態についての実験データを

解析した結果，Ｃ は吹出口付近の非平衡域ではﾕ 0

程度の値をとる可能性があるが，下流の平衡域で

は，いずれの場合も３程度に落着くことがわかっ

た。このような項で代表される乱流せん断応力の

非対称性が現れる以外は，湾曲二次元ジェットは

真直ぐなジェットとほとんど変 りない特 性 を も

つ 10'11)
o

　しかるに，ジェットの幅が有限になると顕著な

三次元効果が現われ，ジェットの湾曲と発達の機

構は一変する。特徴的な場合として軸対称ジェッ

ト流の湾曲を調べてみると，風下側（凹側）に左

右一対の渦が発生する。この 済 が誘 導する流れ

が，ジェットと一様流の間の乱流混合を一層強め

る働きをしていることが確認された12）。このよう

な軸方向の済度は，剛な揚力作との類似から，ジ

ェット流管に作用する空気力に関係づけられる。

遂に，この空気力は渦動運動によって強化された

エソトレソメソトにより誘導される流管表面の圧

力分布から決定される。このような，渦とエソト

レソメソトの相互作用を表現するため，エソトレ

ンメソトの強さ Ｅ を

Ｅ ＝ＥＩＦ

ぐ

、

２防 o

(防 －じ1 COS ∂)十民
子

防

の形に与える。 ここで じ1 は一様流速度，防 は

ジェット流管内の速度，ｒ は局所流管半径，θ は

ジェットの局所伝角，μは一対の渦に等価な渦ダ

ブレットのモーメソトである。右辺の第２項が湾

曲したジェット流に特有な渦動部分を表わす項で

ある。 瓦 と 瓦 は実験パラメータで，流管の幾

る。すなわち，凸側で乱流輸送が強まり，凹側で　　 何学的特性（すなわち湾曲径路と断面の変化）を

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 － 48 －



最もよく説明できるように決定される。

　このエソトレソメソト関係を用いて，ジェット

流管の質量と運勤皇の収支方程式を立てると，流

管の幾何形状と渦ダブレットのモーハ ノトμを計

算する連立方程式を得る。

　ジェット流と一様流の相互作用の結果発生する

誘導速産湯は，上述の渦ダブレットの誘導するポ

テンシャル流として定式化される。μを前項の方

法で計算し，これを使って誘導速度湯を比較的精

度よく推定することができる。図 2. 1. 10 は原点

（jy＝0,z＝O）から垂直下向きに吹き出した，速度

防 o/び1＝6 のジェット流によって，J ＝10j 下流

の鉛直間内に誘導された吹き下し角の推定値（左

半）と実測値（右半） とを 対 比し た も ので あ

０

３

６

９

12

1 5

９ ６ ３

! // d

　o
－ ３ － 6 － 9
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び

図 2.1 .10　ジェットの誘導速度場の計算値と実測値の

　　　　　 比較（吹下し角）

　　　　　 鉛直面 J /j＝10 ; 防 1/じo＝6

　　　　　　　　　　　 文　　　 献

　 1 ) K a w a sak i ;　A I A A J . 5 - 3  ( 1 9 6 7 ) 4 3 9 ,   2 )   T R -

4 3 ,    3 )   T R - 6 2 ,    4 )   T R - 9 4 ,    5 )   T R - 1 0 4 ,   6 )   T R -

3 3 9 ,  7 ) T R - 2 4 0 T ,  8 ) T R - 2 4 2 ,  9 ) 林 ほ か； 航 空 学 誌

20- 2 2 6     (昭 47 )    6 2 3 ,　 1 0 )   T R - 1 56 ,　 11 )   E n d o ;

N A S A T T F - 1 2 ,2 7 4  (1 96 8 ) ,   1 2 ) T R - 21 6 ,   1 3 ) T R -

3 4 3 ,   1 4 ) E n d o ;　T r an s. Ja p an S o c . A er o . S p a c e S ci。

1 7 - 3 6  ( 1 9 7 4 ) ,   1 5 ) 遠 藤； 航 空 学 訪 22- 2 4 8  (昭 4 9 ) 4 6 4

一

　　2. 1. 4　非定常空気力学

　　　非定常空気力学の研究は定常な場合に比べて実

　　験方法に困難な問題が多く，理論的にも取扱いが

　　複雑となり，モの発展はかなり遅れていた。しか

　　し，最近，航空機やロケットの性能が著しく向上

　　し，信頼性，安全|生が強く要求されるにつれ非定

　　常空気力学の重要性が認識され，多くの問題点が

　　指摘されるとともに，モの解決が急がれるように

　　なった。

　　　当所においては，航空機や 1==･ ケットの安定性，

　　操縦性をはじめ誘導制御，突風応答あるいは内部

　　流等の問題に関連して，比較的早くから非定常空

　　気力学の研究が行われてきた。ここでは非定常空

　　気力学の範囲を非定常流の基礎研究と，航空機や

　　ロケットに作用する動的空気力を表現する動安定

　　微係数を風洞あるいは飛行試験で測定する方法の

　　研究とに限定して述べる。

　　（１） 基礎研究

　　　まず，基礎研究では低速（非圧縮性流れ）と高

　　速（遷音速，超音速，極超音速）の各領域につい

　　て理論，実験両面にわたって研究が行われた。低

　　遠の実験的研究ては一様流が正弦波で変動する流

　　れに平板，二次元真，円柱，半惰円柱をおき，物

　　体に作用する非定常な力，表面上の圧力変動，伴

　　流の構造などが調べられた。

　　　（ａ） 平板の場合は粘性抵抗や層流から乱流へ

　　の遷移に対する非定常性の効果を明らかにする目

　　的で行われた。

　　　（ｂ） 二次元真の実験は航空機の離着陸吟，と

　　くに V /S T O L 機 の 遷移 飛行時のごとく急激な

　　加，減速が行われるとき真に作用する空気力を研

　　究するために行われた。これは風洞測定部に周期

　　的非定常流を発生させ，そのとき真に作用する場

　　力と抗力をフーリエ解析し，変動成分の位相遅れ

　　と振幅の無次元振動数に対する関係を調べたもの

　　である。

　　　（ｃ） 円柱および半楷円柱の実験はロケット発

　　射時の横風や航空機胴体に対する空気力の非定常

　　効 果を 明らかにしようとするもので，円 柱 の場
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合，前項と同じ獄則を用いて，亜臨界レイノルズ

数領域において一様流平均風速がある振幅と周期

を以て正弦的に変動する流れの中に模型をおき，

揚力と抗力を測定した。抗力から準定常成分を差

引いた，加遠流による非定常成分は加速と減速で

ループを描き，ループの大きさは振動数の増大と

ともに大きくなった。また，揚力の変動はカルマ

ソ渦の周期と一致し，モの大きさは定常流の場合

の変動値 (カルマソ渦に基づく) の２倍にも遠し

た1)。　つぎに剥離点が固定された半惰円柱につい

ては底面圧力，揚力，抗力および渦の周波数が測

定され，それぞれ底面圧力係数，揚力係数，抗力

係数の振動数に対する主流の非定常効果が明らか

にされた。

　 これら一連の研究を行うには非定常気流を造り

だす特殊の獄則が必要である。よって獄胴測定部

で歪の少い，正弦的に変動する一様流をうるため

の気流制御の方法の研究が予め行われた。気流制

御弁を測定部下流に設け，集合胴を大気解放とす

る方式をとり，獄則動特性の解析により非線形な

特性を制御弁に与えることにより ５Ｈｚ まで良好

な波形をえた2)。　また，測定精度も小型圧力変換

器の開発3) や熱線風速計の進歩によって著しく改

善された。

　 次に高遠における非定常流の諸研究について述

べる。遮音速領域では定常な遮音遠流は非線形効

果が著しく，従 来 か ら大 きな問題となっている

が，非定常の場合，無次元振動数が大きくなると

非定常効果が非線形効果より卓越し，線形理論と

実験結果がむしろよく一致することがわかってい

る。非定常二次元真に対する理論解析においては

この点に着目し，振動数が十分大きい場合には線

形理論の解に漸近し，一方振動数の小さい場合に

は定常解に潮近するような解を設定し，非線形項

の代りに線形補正項を導入して近似的に解く解析

法を得た4)。　この方法によりこれまで困難であっ

た真の厚みの影響を考慮することができたが，遮

音速領域におけるマッハ数に対する激しい空力微

係数の変化を説明するにはいたらなかった。

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 一

　一方，実験的な研究では二次元翼をあるピッチ

軸でバネを通じて支持し，縦揺れ振動させた後，

振動の自由減衰から空力微係数を求める自由振動

法を確立したっまず，超音遠流中で円弧平板翼，

対称菱形翼について厚み比，ピッチ軸を変えて動

安定微係数を測定し，これまでの理論と比較して

よい結果をえた5･6)。　さらに， この実験は新たに

試作されたダソピングノーダ )によって測定装置

に改良を加え，円錐体や三角翼について遮音遠流

および超音遠流中で行われ，マッハ数に対して非

常に精密な測定値をうることができ，遮音遠流中

での動安定微係数の微細な構造を明らかにするこ

とができた8)。　さらに，極超音速概則に使用され

る加振器も製作され，鈍頭円錐体の鈍頭度をかえ

て動安定微係数の測定を行い，良好なデータをえ

た。また, 2 m X 2 m 遮音達識則を利用して，同種

の実験を行う段階に至っている。

　 非定常流の研究は物体に作用する全体的な空気

力だけでは十分でない。翼型の研究において圧力

分布が重要な意味をもつと同様に，動安定微係数

においてもモの特性を理解する上には局所的な圧

力変動の知識が必要である。このため振動二次元

翼面上の変動圧力分布の測定がパイロット遮音追

風則を用いて行われた。真の中に埋込まれた多数

の小型圧力変換器を翼面上の圧力孔に細溝で接続

し圧力変動を測定した。変換器からの変動圧力分

布の同時記録を行い，振勃興面上で (白 衝撃波

と境界層の干渉による衝 撃 波 の 運動の遅れと，

(口)衝撃波による境界層の剥離の影響とが複雑に

関係していることが観測された (図 2.1 .11)。ま

た，理論解析より求められる変動圧力分布と実験

結果との比較も行われ，モの相違点を明らかにす

るとともに，高調波成分の解析を行って非線形効

果を調べた9)。

　 つぎに，実用的な問題として，従来複雑な形状

の動安定微係数を推定する場合には，各要素の係

数値を干渉効果を考えないで加えあわせるか，あ

るいは粗い経験式による補正が行われている。こ

れを より厳密に評価するため翼胴体結合体につい

5 0 －
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図 2.1.11　振動二次元翼の表面圧力変動のオッシログ

　　　　　 ラム，マッハ 0.7 と 0.9 のときの比較（1

　　　　　 ～1o: 前縁より等間隔，n : ピッチ角）

て実験と理論解析が行われた。遮音遠流中で自由

振動法により，互に犬きさの異なる翼と胴体を単

独に動安定微係数を測定したものと，翼胴体を結

合して測定したものから干渉量が求められ，非定

常揚力面理論やモの他の方法による結果と比較さ

れた。

　風胴を用いて非定常実験を行う場合，当然，境

界干渉による影響が現われる。この評価方法の一

つの試みとしてポテンシャル流れによる仮想質量

の境界干渉の計算が行われた。これは円筒内の任

意の場所に軸方向，半径方向に向きをもったダブ

レットをおき，これに速さの異なる一様流を加え

あわせてそれぞれの閉曲面を求め，閉曲面の仮想

質量を境界の異なる場合について計算した。この

方法により，この加速度運動による力をスティフ

ネス係数で示し，干渉量を境界のない場合と比較

して求めることができたlo）。

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 －

　（２） 実用的動安定微係数計測法

　　 大型の獄則において，各種の航空機や飛しょう

　 体の実用的試験を行 うとき動安定微係数をもいわ

　 ばルーティン試験として行い うるよう，汎用的設

　 備を開発しておくことが望ましい。基礎研究的動

　 的試験が主として小型獄則で自由振動法を用いて

　 半割模型の縦揺れ（ｙ軸まわりの運動）動安定微

　 係数 の測 定を行うことにより進められたのに対

　 し，大型獄則では，全損模型について縦揺れ，偏

　 揺れ（Ｚ 軸まわりの運動），横揺れ（Ｘ 軸まわり

　 の運動）の各種安定微係数の測定が必要となる。

　 また，迎角をある程度とった状態での動安定微係

　 数を知る必要も生じる。このような広い試験範囲

　 を満足させる方法として微小振幅の強制振動法が

　 大型考試胴で採用 方れた。

　　　まず，昭和 36,37 年度に動安定微係数詞定法の

　 特別研究が始まり，国外資料の詳細な調査の後，

　 ２ｍｘ２ｍ 遮音速獄胴用の動安定微係数測定装置

　 が設計，試作されたっこれは２自由度の強制振動

　 法によって縦揺れおよび偏揺れ動安定微係数を測

　 定できるもので，通常行われる１自由度の試験法

　 とは異なり，加速度微係数 C心，C岫 等を角速度

　 微係数 C≒ ，（こ 等から分離して測定することが

　 可能な方式であった。また，横揺れ動安定微係数

　 は静的六分力天秤を用いた強制回転法で求められ

　 るようになっており（図 2. 1. 12), 航空機，ロケ

　 ットの考運動方向の動安定微係数測定が遮音連鎖

　　域で試みられた11）。この測定装置の模型加振法，

　　測定法等は他の獄則で採用されている１自由度で

　　の測定装置の場合に比べて複雑なものであり，と

　　くに模型加振のための高度な油圧制御技術が必要

　　なものであった12･13）。

　　　一方，実験時間の短い １ｍｘｌｍ 吹出火超音速

　　獄胴では40年度から動安定試験法が調べられ，運

　　転秒時の制約に対処して，より簡単な，模型の電

　　気的加振機構，動的天秤，測定 法 等 が 研究され

　　た14）。若干の予備試験の後，42年度に１自由度の

　　動安定微係数測定装置が吹出式超音達識則に設置

　　され，種々の模型の各方向動安定微係数が超音速
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図 2.1.12　選音速風胴における横ゆれ働安定微係数の

　　　　　 測定（上は廻転中，下は静止したところ）

領域で測定可能となった15)。この概則で採用され

た方式のうち縦ゆれ，偏ゆれ微係数の測定法につ

いては，先の遮音速概則で用いられたものよりも

簡単かつ取扱容易であり，また通常の動安定試験

では必ずしも C≒ と Cし とを分離して測定する

必要はないから，充分実用的な要求に応えうるも

のである。よってこの簡単な方式を遭音速概則で

も使用できるようにし，同風洞でも現在は主とし

てこの方式で試験を行っている。実験結果もいく

つか報告されている16皿 。

　 5.5 m X 6.5 m 大型低達識則では41年度に模型の

強制加振機構が殷殷され，計測制御機器を整備し

た後，実際の航空機 ( F A 200 改) の軽量模型に

ついて各運動方向の動安定微係数を測定した18)。

この獄則での加振機構は１自由度であるが，空気

力を測定する動的天秤は二分力であり，模ゆれに

よる偏ゆれモーメント微係数(アドバース・ョー，

(≒ ) またぱ 偏ゆれによる模ゆれモーメント低価

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 一

数 （（ル）等， 干 渉に よる 微 係 数 ( cro ss d eriv a -

tive s) も測 定で きるよ うにな ってい る19）。

　以上 のよ うに各 獄則でそれぞれ獄 則の特色に応

じた動的空気力 の測定，すなわち動安定微係数測

定 の方法 が探 究され てきた が， これ らはす べて強

制振動法であ る。一般に， 自由振動法では模型に

あ る力 または初期変位を与 えて急に 解放 し，モ の

後 の模型の運動（変位）を 測定， 解析して動安定

微 係数を求 めるのに対 し， 強制振 動法で は模型に

強制的 に運動（変位）を 与えて， モの運動に よって

生 ずる動的空気力を 測定 して動安定 微係数を 求め

る。 したがって後者の場合， 動的天秤の出力 信号

には動的空気力 成分のほかに常に模型の慣性力，

静的空気力を 含み，通常モれら の方がずっと大 き

い。 よって慣性力，静的空気力 の与える影響は重

要で，動安定微係数 の測定精度を悪化させる傾向

にある． この影響を軽減させる よう測定法 の改良

も研究 され，慣性力 の除去法 13）や静的空気力 の影

響 の考 察16）等 が報告 され てい る。 また縦 （偏） ゆ

れ試 験用 の加振機構お よびモ の際 の振動デ ータ測

定 処理法 よりも模ゆれ試 験用 のそ れらの方 が信頼

度の高い ことから， 模ゆれ試験用の強制回転 機構

と静的六分力天秤を 曲 りステ ィン グと併 用して縦

お よび偏ゆれ動安定 微係数を 求める方法も考察さ

れた 2o）。

（ 3 ） 飛行試験

　 獄則実験では測定部内 の空間的制約お よび壁干

渉，模型支持 の必要性な ど実機 の飛行状態を模擬

するに当ってさ まざ まの障害 があ り，特に動的試

験におい てそれ が著 しい。 よってこれを 補 うもの

として（模型 の）飛 しょ う試 験技 術を確立 してお

くことが望 ましい。そ のため の第一歩 として自由

飛行 模型 （F F M -1 0） 試 験が昭和 42年 度から計画

され21-25) 
^
     44 年 11 月 に 実施された。 デルタ翼の

遭・超音速におけ る動安定微係数測定を 直接目的

とし，模型は 頂 角 20゜ の 円 錐 頭 部 を もつ直径

1 0 0 m m の 円 筒形胴体にデルタ平顔形の主 翼と垂

直尾翼の取付け られた全長 1 .8 m , 全 幅 0 .7 m の

も のである。ロ ケット推進に より地上から発射さ

5 2 －



れて約10秒間飛しょうし，最高速度マッハ 1.1 に

達した。飛し よう中に小型じょう乱用ロケットで

機体に縦ゆれ，または偏ゆれのじょう乱を与え，

モの運動をテレメーターおよび光 学 観 測 で追跡

し，モのデータを解析して静的・動的空力微係数

を得た17･26)。これは動安定微係数測定法としては

一種の自由振動法に当るものである。

　なお， 小 型 ロ ケット N A L -7 飛 し よう試 験

(2. 1. 5 参照 ) においても，モのあるものは動安

定微係数測定を目的とした。よって N A L -7 につ

いては以上に述べたすべての試験法，すなわち風

胴での通常の縦ゆれ動安定 微 係数 測 定 (１自由

度)，強制回叙法による 縦ゆれおよび 横ゆれ微係

数測定，飛し よう試験による縦ゆれ 微 係数 測 定

(昭和45年度) が行われ，測定値を互いに比較し，

よい結果を得ている27)。

　　　　　　　　　　 文　　　 献

　 1 ) T R - 6 3 ,   2 ) 遠 藤 ; 航 空 学 詰 1 4- 1 5 0  ( 昭 41 ) ,  3 )

T M - 1 0 8 ,   4 )  T R - 27 ,    5 )   T R - 5 7 ,    6 ) T R - 5 7 T ,    7 )

T M - 1 6 8 ,  8 ) T R - 1 7 2、 9） 河 野ほ か ; 航空 学 詰 1 9- 2 0 6

（昭 46 ),   1 0 )   T R - 2 2 3 ,    1 1 )   T R -9 3 , :L2） 小 橋 ほ か ;

航 空 学 誌 1 3-1 3 8  ( 昭 40 ) ,  1 3 ) T M - 1 7 4 ,   1 4 ) T M -1 0 6 ,

1 5 ) T R - 2 4 4 ,   1 6 ) 高 島； 航空 学 誌 1 9- 2 1 5 ,   (昭 46 ) ,

1 7 ) T R - 2 3 7 ,   1 8 ) T M - 1 7 3 ,   1 9 ) T M - 1 7 8 ,   2 0 ) T R -

1 9 6 ,   2 1 ) T R - 21 0 ,   2 2 ) T R - 2 2 8 ,   2 3 ) T M - 2 2 3 ,   2 4 )

T M - 1 8 8 ,   2 5 ) T M - 2 0 5,  2 6 ) 河 崎ほ か ; 航空 学 詰 1 9-

2 1 5  ( 昭 4 6 ) ,  27 ) T M -2 21

2 . 1 . 5　 ロ ケッ トの空力特性

　ロケ ットはモの着想は古い が， 実用化 の歴 史は

航空 機に比べ新 しく， またモの性格上 空気力 によ

りモの重量を保 持する必要 がなく,   m ission も 簡

単であ ったため，空 気力学 園での体系的な研究は

あ ま り行われていなかった。　しかしそ の性能が向

上 し，飛 しようマ ッハ数 が高 まり，かつ精密な飛

し ょうの制御が要求されるよ うになると，その空

力性能について の研究 が不可欠 となって きた。

　　　ロケットの空気力学として考えねばならぬ分野は

　 広い範囲にわたるが，本項では主に飛しょう時に機

　 体外面に働く空気力に問する問題に限り，その他の

　 ロケットモーター・ノズル内の流動や，二次噴射，

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 －

あるいはイオンエンジンなどは，別項に述べる。ま

た外側流についても，稀薄気体中の問題や，極超音

速における空力加熱については，別に独立した項目

(2 .1 .6 お よび 2 .1 .7 ) があるのでその方にゆずる。

さらにロケット空方性能は 2.7.4 (ロケット風胴試

験）と密接な関係がある。ロケット全機の風胴試験

（そのうちには初期に行っ たカ ッパ・シリ ーズや

ＮＡＬ シリーズの試験をも合む）については 2.7.4

に一括記載し，本項ではより基礎的な実験，それに

理論研究，飛しょう試験等を加えて，ロケット空力

問題研究のあとをたどるものである。

　初期においてはわが国のロケットは有真の単段

－２段程度の観測ロケットがその中心であって，

空力的には上昇性能を支配する抵抗値と，高マッ

ハ数における安定真の効きの低下に件う静安定の

減少とが中心問題であった。この問題に対する系

統的なデータを揃え るた めに， 入手可能な風雨

試験結果の収集とともに，若干の風雨試験を行っ

た。一方理論的な性能推定は，風胴試験結果の判

定のほか，実機の初期設計の段階に特に必要であ

るため，従来発表された各種推算法を検討し，使

用に便利な形にまとめる作業が行われた1)。　これ

による推算結果は我々の獄則試験結果ともよい一

致を示した2)。

　これに続いて，理論的および基 礎 的研 究 とし

ては，機体各構成要素についての空力的検討が，

特に超音速領域で進められた。まず頭部の抵抗減

少に関して，与えられた条件の下で極少抵抗形状

を求める問題，抵抗減少のため先端から細長い突

起 スパイクを出す方法等が研究された3)。　理

　 論推定の困難であった円筒 状 胴 体上 の垂直力分

　 布，ボートテイルやフレヤーの抵抗・安定性への

　 影響等を推定するためには，円筒状胴体表面近傍

　 で三次元方程式を二次元化する方法が考案され，

　 実例が計算された4~9)。

　　 尾部については，高マツ八時に有効な安定維持

　 法について研究が進められた。前縁の耐熱も考慮

　　してアスペクト比の小さい翼がとりあげられ，こ

　　れは N A L -16 に採用されたが10) 一方厚いくさ

　　び翼が高マツ八時に有効であることから，この系
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ことが判明し，実損への採用は見合された。

　44年度宇宙開発推進本部は宇宙開発事業団とな

り，所内ではロケット部が宇宙研究グループに改

組されたが，当所としての小型l==･ ケット開発はこ

のころで一段落し，研究対象のロケットも，次第

に人工衛星打上げクラスのものが中心となってき

た。この極の大型ロケットの特徴の一つとして，

耐熱性のある，にぶい先端部に高遠気流のあたる

問題は，理論的にも極めて興味のある問題で，す

でに多くの研究者により扱われていた。我々の研

究対象としては，多くの場合簡単なニュートソ流

近似で事足りる先端部そのものの研究よりも，に

ぶい先端部が全損の空力特性におよぼす効果に重

点をおいてしらべることとした。まず先端のにぶ

い円筒状胴体まわりの超 音速 流 れ 場を明らかに

し14) モこにつけられたフレヤー，ボートテイル，

翼等への影響を，理論・実験両面から追求した15゙

1 7）

　我々のとりあげた大型ロケットのもう一つの空

力問題として,胴体相互間の干渉の問題があった。

ロケットの高性能化のため，複数のモーターを組

み合わせるいわゆるクラスタータイプの場合のよ

うに，円筒状胴体を何本かまとめた形については

従来の 軸対 称 物 体としての取扱いが適用できな

い。また補助ブースタが胴体近傍につけられたと

きの流れ場も，過去の航空機の空気力学にはあま

りみられない問題である。これについては一つの

解決を見出した18)が，以後も引きつづき実験を併

行させながら研究がつづけられている。またにぶ

い先端部どうしの干渉についても実験と解析が行

われた19)。

　このころ急に実用面から提起された問題は制御

用サイドジェットの機体との干渉であった。飛し

ようマッハ数の影響の大きい翼端操舵に比し安定

した制御が可能と思われていたサイドジェット制

御が，実際の飛しょう時に予期の出力が得られな

いとい う現象である2o)。このため風胴通風中に模

型からジェットを吹かせ，モの効果を調べる実験

が計画された。結果としてある程度以上の風速で
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は，尾翼上流におかれたジェットは尾真に重大な

干渉を起し，時にはこの制御力を失うことが確認

された（図 2. 1. 13）。　しかしこの現象を示す流れ

の場のくわしい解明はまだ宿題であって，研究は

モの後も継続されている。

図 2.1.13　サイドジェットの翼面上圧力分布への影響

　このような一様流中に噴出するジェットの問題

は，理論的には極めて難しい対象であるが，ただ

主流と同轍上で逆方向に噴出するジェットに開し

ては,軸対称問題としてやや取扱いが容易となる。

新しく開発されてきた計算技術を用いる計算機実

験としてこの問題がとりあげられ，興味ある現象

が見出されたが，これは実際の獄胴試験からも裏

づけられた21) (図 2. 1. 14)。この計算技術は流れ

場の解明の有力手段としてより広い問題への応用

が進められており，計算機の発達とともに獄則試

験と並ぶ将来有望な技術に発展しつつある22)。

　45,6年頃より宇宙開発事業団の開発も一層活発

となり，試験用ロケット，Ｎ ロケット等の獄胴試

験が，受託あるいは共同研究として行われた。ま

たこのころ，宇宙研究グループでは次期の衛星打

上げロケット検討のシステム･スタディを開始し，

空力面では予想される形状について各種の獄胴試

験を行ったが23)，モの胴体形状が尾部が左右に拡

った非轍対称形であったため，前記の補助ブース

タの空力問題から，さらに一般の非軸対称胴体問

題へと発展させることが必要となってきた。

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 一

逆噴射ロケットの計算例

p /　 0.5

図 2.1.14　逆噴射ロケット実験（シュリーレン写真）

　さらに当時世界的協力で研究の始められたスペ

ース・シャトルは，ロケットの空気力学に多くの

新しい問題をもたらした。ある意味ではロケット

の空気力学と航空機の空気力学との再結合が必要

とたっており，また有賀飛しよう体の再突入問題

として,特に空力加熱面で多くの難問を提出した。

　これらの情勢に応じて，にぶい先端部に対する

研究払 軸対称形状よりさらに一般的な形状や，

あるいは大迫角におかれた状態についての，より

複雑な問題の研究にうつりつつある（図2.レ L5）。
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イ ノルズ数の値 にも依存するこ とを示 した。

　一 般に極超音速流では，低超音遠流と対比し，

衝撃波が物体壁に近づ くので，境界層 との干渉効

果 が無視で きなくなる。モ の様相は最 も基本的な

平 板上の流れについて 図 2 . 1 . 1 6 に 模 型的に示 さ

れている。衝撃波 と境界層 との干渉に さらに気流

の稀薄度がからむため，物体表面上 の流れは通常

気流方向にさ まざ まの領域に分割 して考 えられ，

これ らを統一 して 理 論 的 に 扱 うことは困難 であ

る。衝撃風胴で この 平 板 を 実 験し た 結 果 を 図

2 . 1 . 17 に 示 す。実験は マッハ数 6 .5, 単 位 レイノ

ルズ数 2 ,00 0,   1 ,00 0 で 行 い，電 子線 密度測定法

（吸収法）によ り測定 した 密 度 より圧力分布を導

いた。（モのさい 気流温度には 物体壁 温度を用い

た ｡） 温度補正 した極超音速干渉パ ラメータ えを

用い てデ ータを整理 してあ る。当時， 南カリフ ォ

ルニア大学お よび カリフ ォルニア大学バ ー クレイ
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での結果がすでに発表され （図 2 . 1 . 1 7 中 u s e

'6 3,  U C at B erk eley '59 ), マ ッ ハ数 が 訂二＝ G

～8 程 度では稀薄化 の影響はあ まり大 きくない も

のと考 えられ ていた が，当所 の結果 はその影 響Ｏ

大 きい ことを示 した。　しか し， 同上 パ ークレイの

低密 度風 胴で圧力孔を改良 した後 の 再 実 験 結 果

( M oulic &  M aslach ’6 6）は 当所 の実験結果と よく

一 致し ,本 実験結果 の信頼性が確認された 11･12･15）。

　電子線密度測定 法を， 電子 線で励起した空 気の

発光（窒素分子の発光）から空気密度を 決定 する

螢先 決に拡張 し， さらに低密度領域におけ る極超

音速 流（マ ッハ数 7 .3 5, ク ヌーセソ数 0 .25） の

実験を始 めて行い， モソテカル l==り去による流れの･

数 値 計算結果 と比較 した14~16)。

　（ b ） 中型 衝撃 風洞に よる研 究

　さらに，昭 和 42年 度には広 いマ ッハ数， レ イノ

ルズ数 におけ るロケ ットの空力特性を調 べるため

に，軽 量ピストンを 使用するガ ソ・タンネル方式

で作 動できる中型 衝撃獄則を新 設 した。続いて，

模型に働く空気力を測定 するため の高感度 の三分

力天秤を 試作し，従 来 の 機 械 的 ダンパの代わ り

に，電気的フ ィル タ回路を併用 して振動を除去 し

た。 かくしてロケ ット頭部に使用されている鈍頭

円錐 （半頂角 1 2 .5 ，゚ 1 6゜お よび 2 0 ，゚ 頭 ・底部

　　　　 断面径比 0 ,   0 .1 ,   0 .2 ,   0 .3 お よび 0 .5)

　　　　　　　　の系 統的実験を行った。 この一連 の鈍頭

　　　　 円錐の抗力係数 の実験値 の勾配か ら，極

　　　　 超 音速におけ る爆風 アナロジに よって，

　　　　 一 つの鈍頭円錐の圧力係数が求め られ る

◆

々　 =  2 0 0 0  &  1 0 0 0

K e ndall i exp erim ental fo rm ul a

　　　　　　　　　　　　　　 y (゙-0.664十1.73貴)M代価で/漬彩,x

図 2.1 .17　温度補正した極超音速干渉パラメータタと平板上の誘

　　　　　　導圧力との関係

　乃 : よどみ点温度，石 : 模型表面温度，へ/こL＝1，誤字 oo は自

由流をあらわし，刈ま平板上先端より距離 ,2;なる点の値を示す。
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(図 2.レ 18)7,17,18)。

　平板のバック・ステップ後方の熱伝達

分布には，題言遠流の場合と同様に，極

超音遠流の場合にもある条件でピーク値

が存在することを実 験的に確かめた。

また，そのピーク値の存在する範囲は

J /辰浴二言 0.03 俵，ステ ､｡プ高さ) で

あることを明らかにした19･2o)。

( 2 ) プラズマ風洞による研究

　極超音速飛行の特殊な例として人工衛





2.1.20) が現われることを示した。この模様の発

生機構は，よどみ点から外側に向って気流の応力

によって溶融金風流が加速され，流伝のアソバラ

ンスから表面に不安定状態があらわれるためであ

り，よどみ点を中心に円周方向に波形が生じ，モ

の結果中心から放射状の模様が形成されることを

理論的に示した28)。

　 ( c ) アブレーション

　 このような非常に大きい空力加熱から機体を保

護するために，種々の熟しやへい材料の研究が各

国で盛んに行われたが，グラファイトとテフロソ

につき高エソタルピ流と材料の表面現象との相互

干渉を調べた当所の研究29)について述べる。

　Ｏ )　 グラファイト

　まずグラファイト円柱を高温空気流中に平行に

置き，頭部の表面温度と熱伝達の時間的変化を調

べた。この結果，表面温度が約 200 C゚ になると

グラファイトの燃焼により熱伝達は急増するが，

500°C 以上ではむしろ減少した。　これは 500°C

を境に，表面燃焼がいわゆる反応率支配領域から

拡散率支配領域に移行するためと解釈される3o)。

モの後，表面近傍の発光気流の分光分析を行い，

C N が燃焼とともに急増し衝撃波近傍まで達して

いることから，空気に比し比熱の大きい低温燃焼

気体が，事実高温境界居中を拡散していることが

実証された31)。これらの事実よりグラファイトの

熟しやへい効果は材料の熱容量の大きいことと，

上記の拡散によるものと結論される。

　(ii ) テフロン

　一般に飛しょう体で熟しやへいが問題となる飛

行状態では空気がいまだ稀薄で，気流は物体を加

然した後もなお解離状態を持続していることが多

い。しかし金属表面のように触媒性があると解離

分子を再結合させ，そのさい放出する熱が再び物

体表面の加熱に貢献し，それが全熱伝達の半ばに

速することもある。よって熱防御材としては表面

触媒性の小さいことが望ましい。

衆説中に置いてモの熱伝達を測定したところ，ア

ブレートしていないテフロン表面では，再結合加

熱がほとんどないことが分った32)。またテフロソ

は通常昇華物質とみなされるが，約 320°C で溶

融し，その熱伝席亭が固体の約半分に低下するこ

と，およびアブレートしている表面に生ずる溶融

層の存在が，非定常アブレーショソの解析に本質

的役割をはたすことを，実験と数値解析の比較か

ら示した 33)。

　特に定常アブレーショソの場合について，固体

層と溶融層の２層に対する一次元熱伝導方程式を

解き，アブレーション速度と表面温度および熱伝

達の関係を与えた。この関係をテフロソの定常ア

ブレーショソ実験の結果と比較し良い 一 致を 得

た。また，この実験によって，テフロソの加熟し

やへい効果は，アブレーショソ速度が小さい時は

吹き出しを考慮した 境 界 層理 論，大きい時には

S hock L ayer 理論によって説明されること，およ

びアブレートしている表面においても，解離再結

合に対する触媒性ぱ殆んどないことを示した34)。

( 3 ) 種超音速風洞による研究

　空力特性の全損的考察は,極超音速風胴(3. 1, 2.

1.1参照(の本格的稼動によって実験的に可能とな

った。まず,マッハ数7.1で種々のレイノルズ数に

おいて,ロケットの頭部形状を円錐,鈍頭円錐,およ

び球と変化させ，フレア角度を変えた場合の空力

特性,フレア前方の剥離の状態を詳しく調べた35)。

　従来の人工衛星は無揚力再突入を行うため，空

力加熱による損耗が大きく，再使用不能となる。

そこで，揚力をもった再突人飛しょう体 (スペー

スシャトル) によって，再突入時の極度の空力加

熱をさけ，再使用可能にする計画が，米国を中心

に各国で検討された。これに関連して，迎角をも

った物体の空力加熱の研究が行われた。まず20度

までの迎角を取った半球一円柱物体の熱伝達分布

の測定を行い，次いで迎角をもった軸対称鈍頭物

体の熱伝達分布を，そのよどみ線上での曲率と，

　プラスチック材の表面触媒性が不明であったた　　 円局方向角度で簡単に与える関係式を与え，先の

め，テフｇソをモの一例に取上げ，これを解離窒　　 半球一円柱物体の実験値との良い一致を得た。こ

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 ― 59 ―



の関係式は，ニュートソ流圧力分布の仮定，およ

び加熱量最小形状の理論と結合されて，垂直平板

翼をもった半球一円柱表面上の総加熱量の時間積

分が最小になるような大気圏再突入京しよう経路

を計算するのに応用された36）。

　これに続いて，有迎角物体の風下側での異常な

熱伝達の増加が実験的に示されたっ球形頭部をも

った円錐（半頂角 15 ）゚を迎角 5°～20゜として，

表面圧力，熱伝達，およびオイル流（図 2. 1. 21）

による表面限界流線の測定を行った。気流は風上

側よどみ線から風下偏に回り込み，迎角 10°以上

では，風下に向かって圧力が逆上昇して横断流剥

離が生じ，剥離域の中心に加熱の極大値が生ずる

ことが示された。限界流線の測定から，剥離域内

では主流方向の逆流がなく，横断流達度成分のみ

が逆流することが分り，したがって，この背面剥

離は自由渦層型三次元剥離であることが示され，

剥離の criterion が与えられた35）。

図 2.1.21　有迎角鈍頭円錐の背面に生ずる剥離: 半頂

　　　　　 角15度，迎角15 度，頭部球半径 1.5 cm で

　　　　　 のオイル流

（４） その他

　これらのよどみ点での加熱の問題から進んで，

研究の対象は飛しよう体の全体的空力加熱の問題

に移った。まず，飛しよう体全表面にわたっての

加熱の総和が最小になる形状 の決定 が試みられ

たっ良く知られた Lees の軸対称物体への空力加

熱の解析解を，全表面にわたって積分し，これが

最小になる形状を変分解析を用いて決定した。

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　一

［仝 体 積 /底 面 直 径 ］ を 与 え る と ， 最 適 形 状 は 円 錐

と な り，［長 さ /底 面 直 径 ］を 与 え る と ，平 面 頭 部 に

長 さ の 77 乗 で 半 径 が 変 化 す る 側 面 佃 は fin e n e ss

r a ti o に 依 存 し ,   3 /5 ～ 1 / 2 の 値 を と る ） を 接 続 し

た 形 状 に な る 37）。 こ の 熱 伝 達 最 小 物 体 に 対 し て ，

空 気 抵 抗 最 小 形 状 は 7z＝ 3 / 4 物 体 で あ る こ と は 良

く 知 ら れ て い る が ,   3 / 4 乗 物 体 の 極 超 音 速 で の 抵

抗 ， 境 界 層 を 通 じ て の 圧 力 と 速 度 分 布 の 詳 細 な 測

定 を も 行 っ た 38）。

　 以 上 に 述 べ た 極 超 音 速 飛 し よ う 体 の 基 本 形 状 の

空 力 特 性 ， 熱 特 性 の 研 究 と 併 行 し て ， マ ッ ハ 教 ５

の 15 × 15 c m 脱 出 大 高 マ ッ ハ 教 員 胴 に よ る 各 種 予

備 実 験 が 行 わ れ 39･ 40),   5 0 c m 極 題 言 達 識 胴 に お け

る 飛 し ょ う 体 の 空 力 特 性 の 研 究 41）お よ び 吸 出 し に

よ る 飛 し よ う 体 頭 部 の 熱 防 御 の 研 究 42）が 行 わ れ て

い る 。
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2. 1. 7　稀薄気流・反応性気流

　人工衛星の出現以来，わが国において

も宇宙開発の気運は次第に高まり，超高

層，超高速飛行の空気力学の解明が要求

された。ここでは稀薄気流，反応性気流

などの，いわゆる実在気体効果を伴う流

れ の基 礎 的， 先行的研究について述べ

る。

（１） 稀薄気流

　人工衛星やロケット等が超高層を飛行

するときは大気が稀薄であるため連続流

とは異った性質が現われる。特に気体が

やや稀薄になった領域（遷移流領域）の

問題は複雑でまだ充分な解明がなされていない。

　（ａ） 旋回腕装置: 遷移流領域の実験のための

装置として，真空槽内で模型をとりつけた腕を回

転させる旋回腕装置1）を設計製作し，これを用い

て遷移流領域でのオリフィス型圧 力管の研究2），

物体抵抗測定の研究3）等を行った。オリフィス型

圧力管は気流が十分稀薄になった自由分千浪領域

で速度比を測定する圧力管であるが，これを遷移

流領域においても使用できるように理論を拡張し

実験で確かめたものが前者である。また後者にお

いては抵抗測定の結果 を 在 来 の 風洞実験と比較

し，旋回腕装置でも抵抗測定が可能なことを示し

た。

　（ｂ） 分子旅装置: 自由分千波領域における問

題としては表面干渉の現象がある。これは自由運

動する気体分子が固体表面と衝突するとき，固体

表面にどれだけ運動量やエネルギーを伝えるかを

明らかにする問題で，人工衛星の高空での抵抗や

熱伝達を解明する基礎となるものである。昭和45

年以降分子旅装置（図 2. 1. 22）を設計製作し，こ

れを用いて研究を旅けた。分 子 旅 装 置 は真空楷

（背圧 i o-7 T orr 以下）の中に旅状の非常に細い

気流（断面積１ｍ� 以下）を発生させる装置で，

この気流（分子旅と呼ぶ）を固体表面に当てて衝

突のありさまを調べるものである。現在までに衝

突した気体分子がどのように散乱するかその分布

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 －

A :測定室排気８吋拡散ポンプ

B :前座排気14吋拡散ポンプ
C:ノズル吹出口排気
　　　ブースタポンプ 空気

Ｂ

こ

こ

C X :）

　　　　　 図 2.1.22　分子線装置

　　の測定を主として行った。

　　　（ｃ） 理論的研究: 稀薄効果の解明に有力な手

　　段であるモソテカルヲ・シミュレーションにより

　　非定常稀薄気流の研究を行った。混合気体におけ

　　る物体の擾乱の 緩和過程4` 6）， および大気圏再突

　　入における平板先端付近 の 非定常稀薄流れ7･8），

　　の研究により，物体の受ける非定常な抵抗，熟伝

　　達等を解明した。

　　　さらに，（熟力学的）非平衡気流の基礎理論を汎

　　関数を用いて新しく建てようとする試み9）もなさ

　　れた。この方法は乱 流 の解 析 とも共通するもの

　　で，在来の気体運動論よりも厳密な形の解が期待

　　できるものである。

　　（２） 反応性気流

　　　（ａ） 化学反応性: 極起高速飛行体まわりの流

　　れでは，物体前方の強い衝撃波による圧縮および

　　境界府内の澱み効果のため気体は高温となり，流

　　れを構成する分子の内部自由度の励起や，さらに

　　分子の解離，電離を起し，流れは化学反応性を示

　　すようになる。図 2. 1. 23 は高度 50 k m をマッハ

　　数 5～30 で飛行する場合に発生する衝撃波の後方

　　の流れ内の分子の密度分布を,衝撃波が垂直で,流

　　れぱ化学平衡を保つとして計算した結果を示す。

　　図から，マッハ数 10 で酸素が， 20 を超えると窒

　　素が解離し,さらに電離も認められることが分る。

　　　このような流れの研究は従来の低温の実験設備
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回 2.1 .23　強い垂直衝撃波後方の粒子密度分布

では不可能であるため，次の (b) (c) 項に述べる

実験設備を製作した。

　(ｂ) 電磁衝撃波管による研究: マッハ数 7～

30 における強い衝撃波の実験室での シミュレー

ションは通常の圧力差で作動する衝撃波管では困

難であるが，電磁衝撃波管で行うことができる。

試作された電磁衝撃波管1o)により，このようなマ

ッハ数での強い垂直衝撃波の発生機構11)，衝撃波

後方の流れ等の実験的研究や，球や円柱まわりの

強い発光を伴う高温流れの定 性的 観 測12)を行っ

た。

　(ｃ) イオソエソジソ内の流れ: イオソエソジ

ソ内の流れについては電離気体力学的理論研究の

ほか,   90 cm 環境装置 (図2. 1. 24)による実験的研

究を行っている。環境装置は超高真空のタンク内

で電子衝撃または高周波加熱により電離気体をつ

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 －

ｈ

ノ

く

図 2.1 .24 9 0 cm 環 境装置

これを脱出して諸測定を行うものである。

　(ｄ ) 化学非平衡効果: 反応性流れの研究で特

に問題とする必要のあるのは化学非平衡効果の強

い場合である。高温高遠の流れがある代表的長さ

を通過するに要する時間が，流れを構成する分子

の間の化学反応に要する時間と比較して，充分長

いときは化学的平衡を 保 つ 状 態変化と見なせる

し，充分短いときは化学反応を無視できるのに対

し，これらが同程度の大きさであると流れは化学

的に非平衡であり，どちらの極限とも異った複雑

な様相を呈する。

　連続流については，強い 衝撃 波 後 方の流れ13)

や，獄則やロケット・ノズル内の膨張流14)など具

体的な流れにつき化学的非平衡効果が理論的に調

べられている。今後は鈍頭物体や，より複雑な系

の極超高速反応性流れが主要な課題となろう。

　さらに稀薄な反応性気流の解明のためには，半

古典的ボルツマソ方程式に対するモンテカルロ・

シミュレーショソ決を開発し，これを用いて分子

振動の励起15)および化学反応16･17)の緩和過程を調

べ，反応性気体における非平衡現象を解明した。

　電離府内を物体が飛行する際などに現われる電

離稀薄気流も重要な問題である。完全電離気体に

おける緩和現象18)の研究，およびモンテカルロ・

シミュレーションによる解決を試みた。

　　　　　　　　　　　　 文　　　 献

　　　Ｄ 忌地; 航空学詰 1 3-1 39 (昭4 0) 273,   2) T R -136,
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3) T R -191,  4) K oura, R arefi ed G as D ynamics, Proc　　 方法等で判定する実験が行われ，粗さ位愛で遷移

7th Int　Sym p    (1970),   5)   T R -192T ･ 6)   K oura･　 を起こすに必要な最小の粗さが低遠の場合に比べ

に ゴ 言 言 昌

）

V ﾌ V よ こ
てはるかに大きく，境界層排除厚の５倍程度でぁ

11) T R -135,    12)   T R -153,    13) T R -407,    14) T R -　　ることがわかった6）。

397,   15) K oura,  R arefi ed G as D ynamics,　Proc 8出　　　 なお境界層の遷移点を観察するために，液晶，

J11; 才 気 言 ふこ こ に ﾑ cご 言 言　
サーミスタ，マィ クロフォソ，高温薄膜を使用す

Proc 9th Int Sym p     (1974),     18)   K oura, Phys　　 る方法が検討されている7）。

Fluids. 14 (1971) 435　　　　　　　　　　　　　　　 （ c ） 乱流境界層

2.1.8　境界層・乱流・空力騒音　　　　　　　　　　　 乱流境界層の実用計算に関して従来の方法が再

（１） 境界層　　　　　　　　　　　　　　　　　　 検討され，一つの近似解決が提案されている8）。

　境界層は空 気 力 学の基本的な問題の一つでぁ　　　 圧力勾配のない超音速乱流境界層について摩擦

り,その研究対象も基礎から応用への多岐に亘る。　　係数を求めるための実験が行われ，超音速におい

当研究所では必要に応じ各方面よりのアプローチ　　 ても壁法則が成立していることがわかった。さら

をなしてきたが，特に高遠の気流におけるその振　　 にス 1=l ットからの吸出しがぁる場合についても，

舞いとそれにともなう空力加熱の問題を解明する　　 壁法則を利用して速度分布から表面摩擦を求める

ことがその一つの流れといえよう。　　　　　　　　　ことができた9･1o）。　吸出しによって表面摩擦は減

　（ａ） 層流境界層　　　　　　　　　　　　　　　 少する。

　境界層内の道産分有に及ほす壁の曲率の影響を　　 （ｄ） 境界層理論の応用

明らかにするための理論的研究が行われ，表面摩　　　 当所における二次元翼型の開発研究に歩調をぁ

擦応力が 凸面で 減り，凹 面で 増すことを解明し　　 わせて，翼面上の境界層やその下流の伴流の振舞

だ1）。　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 いを理論的に予測し，翼型の空力性能を計算する

　 また，飛し よう体の大気再突入の 問 題 に関 連　　方法が開発された。非圧縮流と圧縮流における真

してよどみ点近傍の非定常粘性流が 扱 わ れ てい　　 型抗力の計算法は，実用上非常に･有効であること

る24 ）。　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 がわかった11-13)。

　境界層方程式の解決の精度を確める目的で，主　　　 また非圧縮の対称乱流伴流の新しい計算法も見

流速度が JびJ に比例する場合が扱われた 5）。 級　　 展させられた14）。ひき続きさらに複雑な粘性流の

数展開法では精度が不十分となるはく離点の近く　　現象の翼型空力性能に及ぼす影響の研究が進めら

ての解が，差分法によれは正確に求められること　　れている。

がわかった。　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 極超音速風胴の建設にともなって，そのノズル

　（ｂ） 境界層の遷移　　　　　　　　　　　　　　 の設計における境界層補正の方法が検討され，考

　航空機の外面では，抵抗減少の上から境界層を　　 慮すべきいくつかの点が指摘された15）。

てきるたけ長く層流に保つことが望ましいが，表　　 （ｅ） 空力加熱

面の粗さが大きいと，乱流への遷移が早まる。他　　　 空力加熱の問題 は本 質 的 に境界層の問題でぁ

方風胴実験のレィノルズ数 は 実機 に比べて小さ　　 る。

く，遷移がおくれるので，模型表面に粗さをつけ　　　 非定常な軸対称温度境界層について，速度分布

で境界層を人為的に遷移させている。これらの粗　　 と温度分布がともに相似な場合と主流が減遠流の

さの超音速における影響を明らかにするために，　　 場合が計算された16）。

単一粗さをつけた円錐模型について，遷移点を瞬　　　 また二次元のよどみ点において気流の温度が瞬

間シュリーレソ写真，表面ピトー法，陶土による　　 間的に変化する場合が研究され，阜定常を仮定し

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 一 63 －



た従来の実験法の正しさが確められた17)。

　さらに平板上の超音速乱流境界層に.ついて非定

常表面温度を測定し，物体内部の流れ方向の熱伝

導を考慮した理論と比較してよい 一 致 をえてい

る18)。

　超音遠流中の平板について後向きステップから

の吸出しによる熱伝達と表面摩擦の減少を評価す

るための実験や，極超音速における楕円錐の表面

温度を相変化塗料や色変化塗料によって測定し，

それから表面の熱伝達率を求める実験も行われて

いる。

　(０　 境界層と衝撃波の干渉

　高速流中で発生する衝撃波が物体表面の境界層

と当たるところては，相互に干渉して，流れが複

雑になる。この現象を研究するために平板上の乱

流境界層に種々の強さの衝撃波を当てる実験が行

われ，衝撃波が強い場合には境界層がはく離する

こと，そのような強い衝撃波との干渉域では境界

層近似が成立しないこと，衝撃波の当たるかなり

前方から圧力の上昇があることがわかった19)。

　( g ) 境界層の実験法

　境界層内の速度分布の測定におけるピトー管の

大きさの影響を知るために，種々の大きさのピト

ー管で平板および円錐上の境界層の速度分布を測

定した2o)。その結果，えられる境界層の厚さがピ

トー管の太さによってわずかに異なること，ピト

ー管の太さは測定される境界層の厚さの 1/3 以下

であることが望ましいことがわかった。

　なお境界層の遷移の研究で使用される熱線風速

計21)や，熱線風速計の出力を電気的に処理する乱

流頻度計22)の試作も行われている。

(２) 乱　流

　(ａ) 層流安定理論

　境界層が層流であるか乱流であるかは飛しょう

体の空力性能に大きな差を生じる。　したがって層

流から乱流への遷移の機構を明らかにし，遷移点

の正確な予測を行なうことは実用上きわめて重要

である。

の増幅から始まる。この微小撹乱の安定性を調べ

る理論はほほ確立されていて，線型安定理論と呼

ばれている。線型安定理論の応用として，実用上

重要である非定常境界層の安定を調べる研究23)，

およびその実験的検証24)が行われた。また，任意

の速度分布に対して線型安定性を調べるための新

しい数値計算法が開発され，電子計算機用のプロ

グラムが製作された25)。

　遷移の第二段階では微小撹乱が発達して有限な

振幅を持つ二次元波動が現われる。このような有

限波動の振舞いを調べるために，平行流における

有限撹乱の安定性についての理論的研究26)および

その平板境界層に対する応用27)等の研究が行われ

た。とくに後者は境界層の遷移現象に関する今後

の研究に対してきわめて有意義ないとくヽちを与え

るものである。

　(ｂ) 乱流の統計理論

　乱流の統計理論は流れが乱流へ遷移した後の乱

流固有の力学法則を調べることを目的とするが，

モの最も一般的な手法は，確率変数と仮定した流

れの速度場の確率分布関数にもとづく理論で，モ

の基礎は H opf によって与えられた。 H opf によ

って導かれた統計理論の基礎となる H opf 方程式

の一般解が，汎関数積分を合む形で表現されるこ

とが指摘された28･29)。また，乱流の理論的モテル

として偶然外力場を合む流れの場合に H opf の理

論が拡張され，基礎となる方程式とともにモの解

の積分表現が与えられた 3o)。一方，これらの一般

解に合まれる汎関数積分がモソテカル r=1法で計算

できることが示され，乱流の初期値問題への応用

として，乱流の B urgers モテルの場合の数値解が

計算された 31)。これは新しい数値計算法の一つの

方向を示すものである。

(３) 空力騒音

　空力騒音の研究は基礎的研究に限定され，現象

の物理的解明に重点がおかれた。

　(ａ) シェット・ノイズ

ジェット・ノズルを二重化し，

遷移の第一段階は流れの中に発生した微小撹乱　　 の急激な平均速度勾配を緩和し，

- 6 4 －
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音に対する効果を実験的に調べた32）。この結果，

音響的に最適なバイパス質 量 比 をうることがで

き，最大約 4 db の騒音の減少がえられた。

　（ｂ）　ソニック・ブーム

　波管追跡法によって，大気の温度勾配と風の影

響によるソニック・フームの地上到達範囲の変化

を調べた。また，ソニック・ブームの圧力波形の

大気乱流による変形を調べるため，円柱後池中に

超音波を通過させ,モの散乱スペクトルを測定し，

特定の渦モテルによるライトヒルの理論と比較し

た。この結果を用いて大気乱流中の大きな渦によ

るソニック・ブームのピーキイな波形を明らかに

した33）。

-
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２．２　 機 体

-

　 航空機の構造および強度に関する研究，試験お

よび調査は当所の創設以来，機伴侶が担当して行

っており，昭和38年度にロケットに関 す る研 究

分野が加わって今日に至ってい る。　こ の間に，

39年度に機伴侶は機体第一部と機体 第 二 部に 分

れ,前者が機体および装備の研究・試験を ,後者が

機体の部分構造と部材の研究・試験をそれぞれ分

担することとなった。 また， 38年度に飛行試験に

関する研究を機体侶において,39年度に V /S T O L

機に関する研究を機体第一部において始めたが，

飛行実験侶が39年度に，新型航空機部が42年度に

新設されて，それぞれの研究が移管された。

　試験設備は，39年度までにほとん ど殷 殷 さ れ

て， 43年度にロケット振動試験設備が，48年度に

音響疲労試験設備が追加された。 また研究員の増

員は，試験設備の完成と相挨って，39年頃までに

充足されてきた。

　研究業務は，まず試験殷備に関連した研究が始

められ，試験設備の完成とともに当時わが国にお

いて開発中の実核構造の静強度および疲労強度の

試験が活発に行われた。 35年頃より航空機構造に

関連した研究が， 38年頃よりロケット機体構造に

関する研究が逐次計厄 遂行されてきた。当所第

２ 次計画が終了した42年頃には，研究，試験など

の態勢が整い，以降は逐年内外の諸情勢を考慮し

て作製される研究計画にしたがって，航空機およ

び l==･ ケット機体の設計，開発ならびに安全欧向上

のための資料を整えるために，基礎より応用まで

の広い分野にわたっての研究を進めている。

　機体の研究の大要は下記のとおりである。

構造強度

造であるので，板，はり，殼の基本部材およびそ

れらの結合体について，材料の非線型および構造

の大変形を今む広い分野の静強度，座屈，振動お

よび動的応答の研究，またこれらに関連した材料

特性，構造の最適設計，および塑性設計解析法の

研究，復今村構造および粘弾性体の強度の研究な

どを行っている。

荷重

　航空機の突風と地上走行に基因する動的荷重，

飛行荷重資料の解析の確立，ロケットの大気中の

飛しょう時の外乱による動的応答と荷重の研究を

進めている。

疲労強度

　実根の疲労強度・試験の重要性の 認識 と同 時

に，疲労強度の基礎的研究，孔および き 裂の 解

析，疲労き裂の発生，部材の疲労寿命の統計的研

究が進められており， 48年から音響疲労の研究が

試験装置の完成とともに始められた。

実機強度

　コメット旅客機の墜落事故を契機として実機の

疲労試験による強度確認の重要性が認識されたの

で，中型輸送機 Ｙｓ-ｎ の開発に対応して，実機

の疲労試験装置の整備を 行って,   Y S-11 原型機

と改造型機およびモの他の国産航空機の実機構造

の疲労試験および静強度試験を36年から47年の長

期にわたって行い，構造の安全性 の確 認を 行っ

た。また，これらの実機の強度試験に関連して，

構造の信頼性および寿命安全率の理論的研究や，

実核構造と材料の疲労強度の関係の研究も行われ

た。また，実機強度に関 し て,  F R P 構造要素，

航空機構造の結合方法，接着構造，フエール・セ

航空機およびロケット機体は複雑な補強薄板構　　 －フ構造等についての基礎的研究も行われた。
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空力弾性　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 ネルの圧縮強度の近似解も求めた。塑性設計法に

　33年度に遭音速フラック試験設備が完成して，　　 よる骨組構造物の強度計算も行った9･1o)。

主にフラッタに重点を置いて研究が造められてい　　　 有孔板の形状係数および応力分布に開しては，

る。遷超音速におけるフラッタ特性，操縦真面の　　光弾性実験と弾性論による理論解との比較検討お

バズ，失速フラッタ，フラッタ解析法，超音速パ　　 よび，大型試験片に よる実験と理論との比較を行

ネル・フラッタ，Ｔ 形尾翼のフラッタ，遭音速非　　 った。また，比較的小さなひずみから塑性域に至

定常真空気力について理論および実験により研究　　 る広範囲のひずみを測定し得る高感度の光弾性被

が進められ，わが国で開発された航空機およびl=1　　 膜法の開発に成功し，有孔アルミニウム合金板の

ケ
ットに対する資料の提供や開

発に関連する試験　　 ひずみおよび応力集中係数の測定11)，固体推進薬

を行
って大いに寄与している。　　　　　　　　　　　

のひずみ測定12)およびその粘弾性挙動を合む材料

高温強度　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 特性の測定13)などに応用した。モアレ法に関して

　空力加熱を受ける航空機および 1==1ケット機体の　　 は，東北大学にぷ いて開発された電気光学的方法

構造の諸問題について，熱弾性試験法，温度熱量　　 による精密な耐熱モアレ格子の製作法および特殊

の測定，機体構造の温度分布，断熱材の熱特性，　　 な光学系による撮影技術を応用し，数種類の金属

ひずみゲージによる高温ひずみ測定，高温クリー　　材料について耐熱格子を製作することに成功24)

プ，熱疲労に関連した理論および熱弾性試験装置　　 航空機用金属材料の高温特性を求める実験を進め

等を用いた実験による研究を行った。　　　　　　　　ている。

　 2. 2. 1　構 造 強 度　　　　　　　　　　　　　　　 形状が複雑な主翼，胴体などの構造模型につい

　 航空機およびロケ
ット機体は，複雑な補強薄板　　

ては，有限要素法 (変位法15)および応力法16)) に

構造であるため，板，はり，型付，シェルなどの　　 よるたわみおよび応力解析を試みて，要素分割の

基本強度部材およびモの結合体に関して試験・研　　 方法，構造剛性方程式の取扱いおよび構造分割の

究を行い，機体の設計・開発ならびに安全欧の向　　 方法などを検討するとともに，電子計算機による

上のための資料を整えている。　　　　　　　　　　 計算値と理論値・実験値との比較を行なった。こ

(１ ) 静強度および座屈　　　　　　　　　　　　　 の解析法は，工学的見地から，きわめて有力な方

　 (a) 基本部材および薄板構造　　　　　　　　　 法であることが確かめられ，構造物の形状，境界

　 板，はり，型付などの基本的な強度部材の静強　　 条件，材料特性など，各種の解析の基礎となる条

度に開する基礎的な研究のうち，板では，直線変　　 件に対して汎毎欧があるため，モの後多くの構造

厚の一歌合形板についてエネルギー法を用いた式　　 強度問題に応用された。すなわち，軸対称かくの

を誘導し，項数の少ない試験関数を用いて板のだ　　 解析によって圧力容器などの強度について検討17)

わみおよび応力を求め実験値と比較し各種形状の　　 し，有力な設計の方法を提示したほか，き製のあ

資料を求めた1)。　また矩形板の弾性座屈に関する　　 る補強平板について応力拡大係数の 計算18) を 行

理論的研究をおこなった2)。　　　　　　　　　　　　 い，疲労き製進展の挙動との関係を 明 らか に し

　 はりの問題では犬変形の非線型問題について有　　 た。また固体 v=1 ケット燃料のような充填粒子を合

服要素法を応用し良好な結果を得る3) とともに，　　 むゴム質材料の力学的挙動を明らかにし57)，弾性

座屈後の問題4) や初期曲率，銅率をもっかものの　　 体としての破損条件を確立19)した。さらに，異方

変形についても研究し た5･6)。補強パネルの圧縮　　性複合材としての F R P 円筒の強度解析2o)を行っ

強度では計算の手続きを簡略化した手法で実用的　　 て，種々のフィラタソト巻き角度の影響を検討し

な最高荷重を求め実験値と比較してその実斤|生を　　 た。箱型直線真2L) テーパ真 22)など，実際の航空

確認した7'8). また等分布荷重 が かかっているぷ　　 核構造あるいはそれに近い構造体についても応力

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 ― 67 ―
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　　　　　　 図 2.2.2 応力解析結果

解析を行って，有限要素法を大規模な構造体に適

用するのに必要な，計算の効率化と高精変化につ

いて検討し 信頼できる 結果を 得 た23) (図 2.2.1

および図 2.2 .2)。なお，この種の複雑な構造模型

のひずみを計測する場合，計測値を効率よく処理

することが必要であるので，計測したひずみ量を

デジタル量に変換して自動的に処理する方法を開

発した24)。

　有限要常法による構造解析法が確立されるのに

ともない，その応用の一つとして，構造軽量化の

研究を行い，最大傾斜法，ラグラソジュ乗数法な

どによる箱型ぱりおよびトラス構造の最小重量化

問題25) 形状最適化問題26)について論じ，最適解

への収束性および，実際的構造物への適斤|生を明

らかにした。非線形問題に関しても，ガラーキソ

法を適用したはりのエラスチカの解析28)，移動座

標系を使用した増分法による，軸力を受けるはり

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 －
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の大変形， アーチの飛び移り現象および正方形付

の座屈後の挙動解析28)，ならびに薄肉円筒殼の座

屈前変形の解析29)などを行った。また，Ｌ 型およ

びＺ型断回付の圧縮強度に関しても，系統的かつ

精密な実験3o)を行った。さらに弾塑性大変形解析

の効率化を図るために帯板要素による解析手法を

開発し，これを用いた結果と，上記の実験結果と

の比較検討を行った。

　(b ) シェル・膜構造

　シェル・膜に関する構造の研究については，ま

ずモの現状を調査し31･32)，いくつかの線形理論の

精度および長短を比較検討するとともに，長い円

筒シェルのはり様曲げ変形および振動解析への適

用を論じた33)。このような円筒シェルの変形に対

しては，シェル中央回に立てた法線まわりのモー

メソトのつり今いを厳密に満足させることが重要

であることおよび従来の８階微分方程式は４附の

ものでおきかえられることを明らかにした34)。非

線形理論についても，球形シェルの座屈解析を中

心に統一的な解釈を試みるとともに，座屈荷重に

およぼす初期不整の影響を論じた35)。 また，部分

球形シェルの境界近傍において縁座屈の生じる可

能性を影響係数の特異点と関連して指摘した36)。

大変形問題の一つとして，ゴム質空気円筒膜のは

り様曲げ変形の非線形解析を行い，しわの発生ま

で考慮した曲げ隠匿を求め，空気円筒膜がしわ発

生後も十分に荷重支持能力を保持することを明ら

かにした37･38)。シェルの非線形問題を解くための

数値計算法として，フーリエ級数展開による方法

を提案し，座屈問題に適用した39)。また，誤りと

圧縮のかかる短かい円筒の強度の推定や，有孔円

筒の座屈強度4o)，部分的に荷重のかかる円筒の応

力と変形41)，振動42)の問題もプ 1==1ジェクト研究に

関連して多くの設計資料を得た。円錐シェルの振

動および補強のある円筒の振動なども，有限要素

法による研究が進められている。

　 (c) 復 今 村 等

　 復今村についても，将来のロケット，航空機構

造の軽量化の目的から研究を進めている。フィラ

6 8 －



ｊ ソトワイソデング (F W ) 構造の曲げ， 圧縮，

引張，振りなどの静的強度特性を検討するため，

グループ研究2o) を行い， ついで， 端同一鉢巻 の

F W 容器内圧試験および，内圧による低サイクル

の疲労試験43)を行い，この種容器の成形法,  F W

チャソバーの設計資料を得た。これらの成果はロ

ケット構造に応用され, N A L -7P F R P ロケットの

強度，燃焼試験を行いロケット設計の有用な資料

を提供した。　トーチバーナー法による耐部材の基

礎研究44･45)と，その応用としてロケットノズル軽

量化のため F R P ノズルの研究46･47)を行い,各種カ

ーボン繊維,樹脂などの選定,部分析試験, N A L -7

および 16 型ロケットの燃焼試験を行い， F R P ノ

ズルの設計および成形法について資料を得た。 44

年からは，高弾性，高強度のカーボソ複合冊の引

張り，圧縮，曲げ，せん断など，静強度に関する

研究を48)行った。さらに，カーボ ソ複合 材お よ

びガラスとの混合複合材 (H ybrid C om posite) な

どの曲げ疲労試験を行い，複今村の疲労強度49,50)

を求め，モの試験法を確立するとともに，構造設

計に有用な資料を 得た。　また， 有 機合 成 繊維

ＫＥＶＬＡＲ 複合材の静強度，疲労51･52)の研究を行

い，さらにこれら複合材による航空機およびロケ

ット機体の最適構造問題,  F R P のハニカ ム， 接

着構造，鋲接手構造などの複合材構造要素の研究

も行っている。

　 固体推進薬なども，ゴム資材料のマトリックス

と充填粒子からなる複合材料として，巨視的およ

び充填粒子近傍の微視的な力学的挙動について，

多軸応力下における大変形挙動を含めて究明する

必要がある。そこで，まず，巨視的挙動を決定す

る重要なパラメータの一つであるポアソソ比を正

確に推定するために，写真法による実験および有

限要素法 (要素マトリックスは H erm ann の変分

原理によった)解析との比較を行った。この結果，

固体推進薬のポアソソ比としては, 0.47 程度が適

当で，従来のように 0.5 として非圧縮性を仮定す

ることが正しくないことを明らかに し た53~56)。

　 微視的応力状態については，多軸応力状態にお

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 －

一

ける破損州を確立するために，固体推進薬薄板試

験片のバルジ変形破壊実験を行い，最大平均応力

値を求めた57)。さらに，単一充填球と無限弾性体

からなる複合弾性体についても，破摂州を確立し

た58-60)。また,任意だ円体充填物に対するE sh elby

の解との関連を明確にした61)。 ゴム質材料自体の

挙動については， ゴム膜の二軸応力状態をともな

う大変形を近似的に解析する方法を論じ，線形構

成方程式を導いて62)，モの材料特性を実験的に決

定する方法を提案した63)。

( 2 ) 振動および動的応答

　 (a) はり，板および薄板構造の振動

　 ぱり，板およびモれらの結合した系の振動およ

び動的応答に関する研究では，静的な問題で取り

扱った対象と同様に，はり，板，円筒などのよう

な単純な部材と，これらの結合体としての全損模

型の振動特性の研究を系統的に進めるとともに，

国産航空機およびl=1 ケット開発に関連して必要と

なった研究項目についても取り上げた。

　 振動解析法ではガラーキソ法，レ ーレーリッツ

法などによる数値解析を行ったが，近年は有限要

素法による解析法の研究も進められ，各種形状お

よび境界条件の系の特性を実験と比較 検討 しつ

つ ,これらの振動特性を求め,設計段階における実

機部材特性の推定に有効な方法を関発している。

　 例えば，断面の中実のはり64)および断面がコの

字型のように薄肉で開いた断面(薄肉開断面 )はり

の振動特性65)および外力に対する応 答 の解 析 で

は，変断面で剪断変形ならびに回転慣性を考慮し

た方法により，実損の真の解析に応用できる理論

を導き66)，代表的なジェット輸送機の固有振動数

を求めた ｡一般の薄肉関断面はりでは,曲げと握り

とが影響しあって達成振動を生じるが，この系に

強制外力がかかったときの応答などを求めた 67)。

　 また，熟応力を受ける薄真は階比が低下し，真

の安定とその微小握り振動に影響するが，この問

題についても研究された68)。

　 板の振動では，変厚板の片特および全辺自由の

振動解析法を一般的な台形仮についてみちびき，

6 9 －
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例えば，アスペ クト比の小さい航空機翼を板と考

え，この板の後退角とアスペ クト比とをパラメー

タとした式をみちびき，各種の板の固有振動数と

振動モードを数値解析によって求めるとともに実

験値と比較し，この種の板の固有振動に関する基

礎資料を提出した69･7o)。

　実際の構造要素として用いられる板は，固定，

単純支持，自由の三種の境界条件に限っても幾何

学的に単純な境界条件でなくて部分的に複雑な拘

束の入った境界条件であると考えられる。このよ

うな条件をエネルギー法で解く場合，ラグラソジ

ユの乗数法を用いると各種の境界条件を容易に入

れられるので，この方法を用いて，矩形板の散点

を固定または単純支持した場合71,72)および二つの

板の結合系などの解析に応用，比較的項数の少な

い試験関数によって求められた解を実験値と比較

して，その解決が有効であることを確認した73)。

　また，エネルギー法を用いる場合には，試験関

数のとり方などや，求めた解かどの程度物理的な

現象を表わすものであるかなど注意すべき点かお

るが，これらの問題を数値的に吟味した74)。

　これらの方法を拡張し，結合はりの振動特性の

解析と実験，補強打で囲まれた航空機パネルのよ

うな局部的な系の振動に関連する有孔板 77)や連続

板の振動解析78)などを行った。連続板の振動では

中間支持はり部が振動数にどのような影響を及ぼ

すものであるか吟味した。

　Ｔ 型尾翼に関連した変厚板を二つ直交してＴ型

に結合した系や，行持平板の固定辺が弾性支持と

なった場合に弾性支持によって振動数がどのよう

に低下するかなどの定量的な数値解析と実験79)と

を行った。

　実核構造に近い変厚構造三角翼と胴体との結合

した系および比較的アスペクト比が大きく後退角

をもった変厚構迫真と胴体との結合した系 (図 2.

2.3) が 空中に 浮いているときの固有振動数およ

び振動モードの数値解析と実測値とを比較し (固

2. 2. 4)，低次の振動においては，エネルギー法に

y ゛　　、　　　　　　
y、　 ，、i

il k

b

:

4 大 大

ﾑ

に w ､ 4 べ

:
∴
］

　　ネノ、 ｙ ♂　 々 や四 脚 ｗ ヽ４ ， ~
~ｙ

図 2 .2 .3　航空機模型の振動試験

M  =  l ,E ve!n 、y ＝ 4 5 °

C al　九→ 6 6 H z

E xp　九＝ 9 8 H z

心 計算値
Ｌ

／　　 ’`べ

こ ブ

重量　 B ody　　　　 : 3.0 k g

　　　 T w o W in gs　 : 3.45 k g

　　　 F our E n gin es ；　2.8　k g

心実測より
　の換算頌

= 10

＝1

　　　　　　　 T otal　　　　 9.8 kg

図 2.2.4　Engine 付模型の振動数と振動モードの計算

　　　　 値と実測値第ニモードの例（対称振動）

ることを示した80~84)。

　(b ) 動 的 応 答

　構造物の動的応答に関しては，境界層，内圧変

動，ジェット騒音，突風など，ランダムな荷重に

対する構造モデルの応答解析を行い，航空機機体

の住設により応答スペクトルの形状レベルが異な

ることを定量的に求めた85~88)。

　単一外力に対する航空機模型の動的応答の解析

例を求め航空機飛行中の動的応答の解析のための

基礎資料や，模型後端を固定した条件でのこの系

の外力に対する応答なども求めた 89)。

　また，航空機パネルの応答に関しては，外板な

どの大振幅振動について，この外板に引張りまた

は圧縮力がかかった場合には，この面内力によっ

よる解決で推定してもかなり有効な資料が得られ　　 て振動数が変化するが，このときの非線型的な影

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 － 7 0 －
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響が，どの程度生じるものか吟味した数値解析89）

や，円筒タンクのスロッシングについて力学的に

等価なモデルによる液体部分の慣性モーメントの

推定実験を行い，バッフル板の幅および間隔が液

体慣性モーメントにおよぼす影響を調べた。同時

にピッチングのモーメント応答実験によって，測

定された数値が妥当性のある値であることを確認

した9‰

　同じく円筒タンクについて多重バ ッフル板のス

1==･ ッシング減衰効果の実験的研究などもロケット

の開発研究に関連して行い，多重バッフル板の減

衰効果は個々のバッフル板が単独に存在するとき

に示す減衰効果の算術和より小さ く， 液 面 に近

いものほどモの傾向の著しいことを 明ら かに し

た91）。

　以上のほか設計上重要な安定問題の例として次

のような研究を行なった。

　二本の柱をバネで結合した系が局期的に変動す

る軸力をうける場合，この局期的軸外力と系の検

固有振動数とがある関係になるとこの系は力学的

に不安定になり検振幅が大きくなる（パラメトリ

ック共振）現象を調べるため，この系のバネ定数

とパラメトリック共振の発生領域の関係について

近似解析を行い，実験との比較により，その解析

法が有効であることを示した92）。

（ 3 ） 防　　　 水

　 航空機装備関係の研究として，防水に開する研

究も行った。航空機の防除水装置の試験を行う場

合には，氷結気象状況のうち重要な雲水量ならび

に雲粒直径を測定する装股が必要で，後者につい

て測定器を試作，モの性能に関係した種々の予備

研究を行い更に，機上で実用し得る装置を開発し

た93）。本装置を用い, Y S-11 の防水装置の試験に

協力し，耐空性審査に必要なデータを求めるのに

役立った。著水性雲の統計的資料は,海外,特に米

国に多く，わが国の審査基準はこれによっている

ため，気象的に異なるわが国の着水性雲の資料を

飛行実験によって得て,これらを比較検討した94）。

（ 4） 其　　 の　　他

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 －

　（1）～（3） 項 で述べた研 究成果 はプ 1==･ジ ェ ク ト

関連研究 （２． ７． ５ 参照八こ生か され，例え ばロケ

ット分離試験模型 の有限要素法に よる振動解析を

行い，実測値 と比較 してよい一致を みた95）。

　 また実根 ロケ ットを 分岐 系と考えた系につい て

の横振動解析法を 開発 し，全 体的な振動の他にこ

れ ら分岐呆 の達成で生 じる局 部的な振動特性を 推

定す る 96）とともに， ポ ゴに関する一次元モデルの

解析法を完 成し実根に適用し， この解決 の妥当性

を 吟味 した 97）。 さらに自由飛行模型（F F M - 10）の

構造強度解析 98･99）な どに大いに役立 った。

　 同様 （1）～（ 3） 項 目の研究は航空機関係におい

て 払 国産 Y S -1 1 等 の 開発 に関連して， それ ら

の主要強 度部材，結合部，部分構 造な どの静強 度

試験が数多 く行われ 1oo）， プ ロジェ クト 関 連 研 究

に生 かされた。
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Y S-11 の突風強度計算を P SD 法で行い，従来の

孤立突風に対する強度計算の結果と比較検討し，

突風の P SD 法および現在の突風強度規定に含ま

れる問題点等を明らかにした9･1o)。

　(b ) 地 上走 行 荷 重

　航空機の地上走行中の荷重は，着陸荷重も含め

て，機体の疲労強度に重要な影響をおよぼす荷重

の一つである。地上走行荷重は，機体の脚まわり

の構造，走行速度，滑走路の状況等に依存するの

で，その特性を明らかにするために，実験用航空

機のオレオ下および機体重心位置に取り付けた加

速度計によって滑走路 (岐阜飛行場) 走行中の機

体の運動を測定し，滑走路凹凸に対する機体振動

のクロススペクトル解析を行って，滑走速度とオ

レオの働きおよびそれに伴う機体運動の関係を定

量的に解析検討した11)。

　 (c) 飛行荷重資料収集および解析法の研究

　 航空機構造の設計，製作，試験に 際 し て必 要

な，荷重の予測，構造法，材料，工作法等の技術

の中で，荷重予測技術は特に立遅れており，航空

機の運航中における荷重を計測・記録し，これを

解析して，航空機の設計・製作・試験および安全

運航上に必要な荷重の情報を提供す る必 要 があ

る。そこで定期航空路を運航中の航空機から必要

な荷重資料を収集する方法の調査を行い，計測記

録した資料を処理するための各種ひん度計数法の

比較検討を行った12)。さらに解析用ソフトウエア

を開発して一部資料の解析を行った。

(２) ロケットの動的応答と荷重

　 ロケットの動的応答と荷重，特に，大気中の飛

し よう時の研究が着手されている。まず，米国等

で現在設計時に普通に用いられている確率的なも

のを含む合成図を考慮したコソピュー タ ー計 算

を，制御されたロケットについて，わが国でも行

えるようにし，機体の曲げ振動および スロッシン

グの影響等の一例を示した13)。つぎに，研究を進

めて行く上で基本となるロケットの動力学運動方

程式を質量変化も含めて詳細に導入し，現在用い

られている種々の基礎方程式間の相違の理解に役

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 －

一 一

7 3 －

立せた 14･15）。

　　　　　　　　　 文　　　 献

　 1) T M -18,  2) T R -58,  3 ) T R - 89,  4) F ujim ori ほ

か; A T［A A J, 1 1-3 (1973)   334,   5) 竹内ほか; 航 空学

詰,   1 6-17 3) 191,   6) T R -180,   7 ) T R -222,   8) T R -

346 ,   9) 竹 内 ほ か; 航空学誌，18-200（昭 45 )   355,

10 ) T R -233,   11) T M -85,   12) 山根ほか ; 16回構 造強

度講演会（昭 49) 167,    13) 田寺ほか; 17 回宇宙科学

技術講演会（昭 48) 71,    14) 田寺; 航空学誌,   21-2 37

（昭48) 580,   15) T R -377

2 .2 .3　 疲　 労　 強　 度

　 二 次元弾性問題 としての孔お よび き製の研究，

疲労 き裂 の発生 ・停留 ・進展に 関する研究， 疲労

試験結果 の統 計的処理に 関す る研究， 音響疲労に

関す る研究等 につい て解析と実 験を 行い， また，

実機構造部材につい て各種 疲労試験を 行った。

（１） 孔 およびき裂の解析

　 腹案応力 ポテンシ ャルを L a uren t 級 数 展開し，

モの係数を 板の外周お よび孔線 または き裂線 の境

界条件から決定して， 近似正方形孔 1）または任意

の形の孔を 有する帯板 2）お よび円孔列を有す る無

限板 3）な らびに き裂を有する補強帯板 4）（図 2 . 2 . 5）

の 応力集中の研究を行 った。　また， 直線 き裂群 5）

と円形充填物 または円孔群 6）（図 2 . 2 . 6）を 持つ無

降板 が遠方に任意 の２軸引張 り，せ ん断，間 内曲

げを受け る場合 の摂動法に よる一 般解決を 提案 し

た。そ して荷重条件お よび き裂の形状を 与えれば

直ちに各 き裂先端 におけ る応力 拡大 係数 が求めら

れ るＦＯＲＴＲＡＮ 計算プロ グラ ムを 作製して， 典

型的な 例に対す る数値 結果を与 えた。 さらに 航空

機や船 舶などにおけ るき製の進 展阻止のための重

要 な設計資料 となる仮座と剛性の異なる境界に近

　　一一

　　←

Ｔ -- －　 !／- 一一

　　４-一一 -

　　←

一
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図 2. 2. 5　側縁が補強された中央き袋帯板
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　図 2.2.6　直線き賛辞と円形充填物をもつ無限板

づくき袋および孔に近づくき袋の応力拡大係数を

与えた7)。　また， モの側縁がストリソガーで補強

された中央き袋帯板 (図 2. 2. 5) の引張りに対す

る応力拡大係数の解析を行い， ストリソガーによ

るき裂先端部での応力軽減効果につ い て考 察 し

た 8)。

　板の外周を分割し，各区間における合力に基づ

いた区間分割法による弾性応力解析として，中央

にき袋をもつ良方形板が端面の４点に対称な集中

荷重を受ける場合について応力拡大係数の解析を

行い，応用例として端面に任意の荷重を受ける中

央き袋帯板の応力拡大係数を求めた9)。同じ方 法

　　　 ↑　↑　　↑　↑　↑　↑　↑　↑　　↑

　　　　　　　　　　 (y(!/= 帽

４

↓

図

　 ↓

2.2 . 7

　　　　　　 個口変位

(y(!y =  - oo)
　↓　 ↓　 ↓　 ↓　 ↓

　き裂近傍の応力分布

↓

一

　　によって，内部き裂をもつ回転円板の応力拡大係

　　数の解析1o)および種々の境界条件のもとでの内部

　　き裂板の応力拡大係数におよぼす板幅と長さの効

　　果についての解析11)を行った。

　　　き裂の弾璧趾解析として，一様引張りを受ける

　　無限板のき裂について，材料の加工硬化性を考慮

　　するために，き裂先端の塑性域内の応力分布がき

　　裂先端からの距離の線形関数で表わさ れ る場 合

　　(図 2. 2. 7) について解析を行い，遠方での一様引

　　張応力とき裂先端の塑性域の大きさの関係および

　　開口変位を求めた12)。 また，境界選点法により，

　　板の形状と荷重条件が２軸対称であるき裂を有す

　　る板の弾塑性解析を行い，応用例として，種々の

　　境界条件のもとでの長方形板，ハ角 形 板 お よび

　　１ 列または無限列の周期き裂をもつ板についての

　　数値結果を得た13)。

　　( 2 ) 疲労き裂の発生，停留および進展に関する

　　　　　研究

　　　疲労き裂の発生，停留および進展に寄与する切

　　欠き底またはき裂先端部の微少領域における繰返

　　しの塑性変形の効果を調べるために，まず塑性変

　　形の繰返しによる疲労試験を行い，ひずみの変化

　　および塑性ひずみ振幅と寿命との関係など理論の

　　基礎となる実験事実を明らかにし，ついでき裂先

　　端部における応力とひずみの状態について考察を

　　加え，疲労き裂の発生，停留および進展の諸現象

　　を統一的に説明できる理論を提案し，それが実験

　　結果とよく一致することを示した14)。

　　　航空機用材料として用いられる２種類のアルミ

　　ニウム合金，(202がT 4,   7075-T 6),   2 種類の耐

　　熟合金 (17-7 P H ステンレス鋼，6 A 1-4V -T 1 チ

　　タソ合金) および汎用の 18-8 ステンレス鋼の板

　　材について疲労き裂進展試験を行い，モの結果か

　　ら応力比 (最小応力と最大応力の比) を考慮した

　　疲労き裂進展式に，疲労荷重下における破壊じん

　　性値の項を導入して，従来の疲労き裂進展よりも

　　改善された式を提案し，これが他の研究者たちが

　　行った実験結果ともよく一致するこ とを 確 かめ

　　た15)。

74 －



　航空機の主翼において，運用中の早期に発生す

る疲労被害の主なものは，主翼下面の点検孔の蓋

板取付ねじ孔から発生する疲労き裂である。そこ

で，主翼下面の点検孔部を模した供試体について

疲労試験を行い，疲労寿命および疲労き裂の進展

挙動について考察しだ ９≒ また，斜めの切欠き

から発生したき裂18) (図 2. 2 . 8) および平行食い

違いき裂19)の進展挙動についての実験的研究を行

った。このほか，飛行中に負荷される荷重による

使用前歴が疲労寿命におよぼす影響2o)や応力集中

が疲労寿命におよぼす効果 21)を調べるための実験

的研究ならびにフィラメント・ワィソデング容器

の疲労強度22)およびカーボソ複合材の室温または

120°C での曲げ疲労強度23)についての実験的研究

を行った。

(３) 疲労寿命の統計的研究

　 202かＴ４アルミニウム合金の平滑先 棒試 験片

について回転曲げ疲労試験を行い，疲労寿命のば

らつきと分有形についての資 料 を 与 えた 24)。ま

た，2024-T 4 および 7075-T  6 有孔平板の平面曲

げ疲労試験結果および 202かＴ４ 平滑先棒の軸荷

重疲労試験結果を統計的に解析して，前者におい

ては応力振幅および板厚が大なるほど疲労寿命は

低下すること，後者においては応力比が小さくな

るにつれて最大応力で表わした時間強度は低下す

ることを明らかにした25)。

　 疲労寿命のばらきつの分布形として W eibull 分

布，正規分布および対数 正 規 分 布 の３種類を考

え，疲労過程における損傷度との関 連を 考慮 し

て,   M in er の線形累積損傷則が統計的平均として

成立するための条件を導びいた。また，この条件

が成立しない場合，彼所までの平均累積損傷比は

損傷曲線の相違によって大きく影響され，疲労寿

命のばらつきによる影響は比較的小さいこと， ま

た，それらの相乗効果としても影響を受けること

を明らかにした26)。さらに，疲労寿命のばらつ き

に寄与すると考えられる因子の効果すべてを総合

したものを設定応力の誤差に換算し，この誤差と

設定応力の和を換算応力とした。この考えを基礎

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 －

｜

として，まず,   202か-Ｔ４アルミニウム合 金 の平

滑材および切欠き材についての疲労試験結果から

中央値 S-N （負荷応力と寿命）曲線を 決定 し，

次に，中央値 S -N 曲線と寿命分布から各々の寿

命に対応する換算応力を求め，換算応力分布，中

央値 S -N 曲線および疲労寿命分布について考察

し，その結果，換算応力分布は正規分布に近く，

疲労寿命分布は中央値 S-N 曲線がほぼ直線とみ

なせる範囲では対数正規分布となり，勾配の大き

く変化している応力の低い領域に入ると対数正規

分布から離れる傾向があることなどを明らかにし

た 27-29)。また，一定応力振幅による疲労 寿命 の

ばらつきが処女材の強度のばらつ きに よる と考

え，破壊確率を 導 入し た P -S-N 曲線を基礎と

し，応力の干渉効果は無視して信頼度の低下のみ

を応力に依存させるとして数値実験を行い，ラン

ダムまたはプログラム荷重を受ける単一部材の信

頼度を推定した3o）。

（ 4） 音響疲労の研究

　昭和 48年度に音響疲労試験装置が完成し，それ

以来，放胆の性能確認試験ならびに試験法および

解析法を確立するための試験をアルミニウム合金

パネル供試体について行ってきた。これらの試験

7 5 －

図 2.2.8　斜めの切欠きから発生したき裂
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　 2.2.4　実　機　強　度

　　 航空機およびロケット，機体の実際の強度を検

　 討するために，実物機体による，いわゆる実親試

　 験およびそれに関連する研究を行った。また，特

　 に疲労強度に関して，試験結果の評価および，モ

　 れに基く構造信頼性の検討などを含む先行的ある

　 いは基礎的研究についても，種々の角度から取り

　 組んでいる。

　（１） 実機疲労試験と設備

　　 英国製ジェット輸送機（コノット）が就航後間

　　もなく，相ついで空中分解したのは，昭和29年す

　　なわち，いまから20年程前のことである。事故原

　　因は，迫―空一迫の運航サイクルにともなって胴

　　体内部が繰返し与圧されたための疲労である。こ

　　の事故を契機として，実根の疲労試験による強度

　　確認が重要視されることとなった。

　　　当研究所においても， 32年度，繰返し荷重装置

　 準備室を設け，この問題に関連する予備的な試験

　 および研究を行った1）。　さらに，34年日本航空機

　 製造㈱が設立され，わが国では戦後初の国産中型

　 輸送機 Ｙｓ-ｎ の設計が開始されたのに対応して，

　 この実機強度試験を担当し得る規模と性能を有す

　 る試験値段の開発を行い 2･3),   36年度には,主翼繰

　 返し荷重試験装置，胴体内圧繰返し荷重試験装置

　 および油圧荷重分布値段を，調布分 室に 設置 し

　 た。

　（ 2 ） Y S-11 原型機および改造型機の実 機強 度

　　　　 試験

　　 Y S-1TL 機の供試用機体は製造後直ちに 当 研究

　 所に搬入され，実機疲労試験が開始された。試験

　 方式は，主翼4）については突風・操舵などに対応

　 する繰返し荷重を考慮した荷重パターンを，翼長

　 方向に配置した16本の油圧ジャッキに よ り負 荷

　 し，胴体5）については，胴体与圧および，代表突

　 風に対応する胴体慣性力を考慮した荷重パターソ

　 を，水圧および油圧ジャッキにより繰返し負荷す

　 るものとした。実機疲労試験は，主翼については

　 約 1.5 年，胴体については約 2.5 年を要し，セー

　 フライフ性，フェールセーフ性が十分であると確

76 －
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　　　　　　　　破壊までの繰返し敷 居

　　　　　　　　０１　　　　０５　１　　　　　　５　　１０

　　　　　　　音響荷重による破壊までの時間 Tf ( H r )

図 2. 2 .9　 音 響 荷重 に よ る パ ネ ル の 推 定 S-N 曲 線

結果から，装置の供試体取竹部での音場の特性，

パネル供試体の音響荷重に対するひずみ応答およ

び負荷音圧スペクトルと疲労寿命との関係につい

ての資料を得た。また，一定応力振幅疲労試験の

S -N 曲線から M iner の線形累精根併用を用いて，

音響荷垂下のパネルの疲労寿命を推定し，これが

実験結果とよく一致することを示した(図2. 2. 9)。

また，騒音を受ける板についての非線形解析を行

い，板の振動ひずみの計算法を関発した31)。

　　　　　　　　　　 文　　　 献

　 1） 石 田； 機 根 学 論 ,   2 5 - 1 5 9  (昭 34 )  1 1 1 0 ,   2 ) I sh i -

d a ほ か ; P r o c . 9 th . J N C A M , ( 1 9 5 9 ) 5 1 ,   3 ) 石 田； 機

械 学 論 ,   2 5 - 1 5 9  (昭 34 )  1 1 1 8 ,   4 ) 石 田 ほ か； 航 空 学

訪 ,   1 0 - 1 0 0 , (昭 37 )  1 4 1 ,  5 ) 石 臼； 機 械 学 論 ,  3 5 - 2 7 7

（昭 44 )  1 8 1 5 ,    6 ) 石 田；　機 講 論 ,   2 0 4   ( 昭 44 ) 9 3,   7 )

I sid a ,     E n g n g .　F ra c tu re M e ch ･ ， 2   ( 1 9 7 0 )   6 1 ,    8 )

I sid a ,    E n g n g . F r a ctu r e M e c h ･ ， 5 - 3     ( 1 9 7 3 )    6 4 7 ,

9） 石 田； 材 料 強 度 講 論 ，（昭 48 )   5 ,     10 ) 石 田 ほ か；

材 料 強 度 講 論 ，（昭 48 )  1 ,   1 1 ) I sid a ; I n t. J . F r a ctu r e

M ec h ･ ， 7 - 3 ,     ( 1 9 7 1 )   3 0 1 ,    1 2 ) T R -2 9 3 ,    1 3 ) I sid a ;

I n t. C o n f. o n M e c h . B eh a vi or o f M a terial . 1 ( 19 7 2 )

3 9 4 ,    1 4 ) T R - 2 8 ,    1 5 ) 石 田 ほ か； 機 械 学 論 ,   4 0 - 3 3 2

（昭 49 ) 8 9 7 ,    1 6 )  T M -6 3 ,    17 ) T M - 1 2 7 ,    1 8 )   li d a ;

T ra n s.　of A S M E ,   J .   B a sic E n g n g .   9 1 - 4    ( 1 9 6 9 )

7 6 4 ,    1 9 ) 飯 田 ほ か；　機 講 論 ,   7 2 0 - 9  (昭 47 ) 9 3 ,   2 0 )

T M - 8 ,  2 1 ) T M - 6 4 ,  2 2 ) T M - 1 4 3 ,  2 3 ) T R - 3 66 ,  2 4 )

T M - 5 6 ,   2 5 ) T M - 9 6 ,   2 6 ) T R - 37 0 ,   2 7 ) 下 回 ほ か ;

機 講 論 ,  7 3 0 - 1 2  (昭 48 )  1 6 9 ,   2 8 ) T R - 3 6 0 ,   2 9 ) 下回

ほ か； 機 講論 ,  7 4 0 - 1 0  (昭 49 ) 2 4 9 ,    3 0 ) 下 河 ほ か；

16回 材料 研 究 連合 会 講 論 ，（昭 47 )  1 0 1 ,   3 1 ) 藤 森 ほ か；

16回 講 造強 度構 論 ，（昭 49) 9 5

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 －
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図 2.2.13　繰返し荷重のパターン
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認された6･7)。その間，種々の 疲労 き裂が，主翼

および胴体各部に発生・伝ぱしたので，その結果

に基づく設計変更などの対策が，生産機に対して

もとられた。主脚，前脚についても同様な繰返し

荷重試験が行われた。

　Y S-11 機は，その後，教程の改造機種が設計・

生産されているが，改造の態様に応じて，全体的

　　　　　　　　　　　　　　 庄

特
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なあるいは部分的な実機試験が，いくつか追加さ　　 また， 接着補強した板の座屈試験26）な どを 行っ

れた8~12）。 Y S -11 機に関して，当研究所が協力し　　 て，これら接着構造の静的強度ならびに疲労強度

だ実機試験は，項目および実施年度 を ま とめ る　　 の特性を従来のりペット結合構造の強度特性と比

と，つぎのようになる。　　　　　　　　　　　　　　 較検討した。

　Y S-11 全貌静強度試験（昭 36～39）　　　　　　　 構造の一部分が破損して払 全体としてはまだ

　Y S-11 主翼疲労試験　（昭37～38）　　　　　　 安全な構造，すなわち，フェール セ ーフ構 造に

　Y S-11 胴体疲労試験　（昭37～39）　　　　　　 関する研究も，航空機などの安全欧にかかお る重

　Y S -11 前脚疲労試験　（昭38 ～39）　　　　　　 要な項目である。このための理論的研究が，いく

　Y S -11 主脚疲労試験　（昭38～39）　　　　　　 つか試みられた27）。ま払 構造体内部における内

　Y S -11 鳥衝突試験　　 （昭38）　　　　　　　　　 力の分配様式，応力分布などが，これと深く関わ

　Y S -11 部分胴体疲労試験（昭39～40）　　　　　 るので，有限要素法によって胴体構造および主翼

　Y S -11 A -300 部分胴体疲労試験（昭42～44）　　 構造の応力を解析28,29)し，実験と比較する研究も

　Y S -ﾛ ｰ 500/600 主翼疲労試験（昭45～47）　　　 行った。

　なお，これらの試験の内容および結果について　　　 航空機体が受ける荷重は，その大きさ，順序な

は，個々に，詳細な報告がなされているが，さら　　 どがかなり不規則であり，機体の疲労強さおよび

に，全体的な検討がなされ13~19），国内，国外にお　　 フェールセーフ性に大きな影 響 かお る3o）。　こ の

ける研究会議に報告され，モの後の実機試験のだ　　 問題についても意欲的に取組んでおり，重畳波荷

めに有用な資料となった。　　　　　　　　　　　　 重と疲労強さ31) 疲労き裂伝ぱ32）およびフェール

（３） 実機強度に関する基礎的研究　　　　　　　　 セーフ性などの関係について研究した。また，疲

　実機強度の試験・研究に関連するものとして，　　 労き裂の伝ぱに対して，過大荷重がどのような影

そのほかに払 いくつかの項目について，基礎的　　 響を有するかの研究33･34），荷重の不規対比と実荷

研究が行われている。　　　　　　　　　　　　　　　 重との対応についての研究なども行っている。

　実機の疲労強度と，材料の疲労強度を関連づけ　 （４） 構造の信頼性および寿命安定率35~41）

て，実機試験の方法および評価の方法を確立する　　　 航空機 および 飛しょう体 の構造の信頼性につ

ために，部材寿命と構造物寿命の統計的方法によ　　いては，モの強度安全率のみを考える従来の方法

る比較研究2o）を行ない，さらに，疲労試験法の検　　 では十分に評価することはできない。とくに，構

討21），補強された薄板の疲労寿命におよぼす応力　　 造の疲労の問題に対しては，このことは明らかで

拡大係数の影響22）について研究した。　　　　　　　　あり，構造要素の強度的特性およびそれに負荷さ

　最近の航空機体およびロケット機体には，各種　　 れる荷重のバラツキを，確率に基づいて取り扱う

F R P を主構造要素あるいは補助的構造要 素とし　　 方法を導入することが必要である。ま仏 航空機

て用いる例が多くなっているため，この場合の金　　 は，一般に，数百機の生炭櫃の中から供試用機作

風要素との結合邦における強度，結合金具そのも　　 :L～2 機を用いて強度試験を行い， それ によって

のの強度などの研究や24) 航空機体などに特有の　　生産機全損の安全|生を保証しなければならない。

構造結合方法23）についての研究が必要となる。こ　　　 このため，航空機体の強度と安全率，疲労寿命

のため，大型航空機の翼胴結合金具の結合ボルト　　 の安全率（ばらつき係数），構造の信頼性などにつ

貫通孔付近の詳細形状と疲労特性との関係を，疲　　 いて統計的方法にもとづく理論的研究を行ってい

労試験によって明らかにした。また，高強度エポ　　 る4o）。 また，これに基づいて Y S-11 実機疲労試

キシ系接着剤のみによって接着結合した胴体構造　　 験の計画と試験結果の評価がなされた。

（補強円筒）について疲労試験25）を行い，さらに，　 （５） プロジェクト研究に関連した実 機 強 度 試

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 ― 79 ―
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　V /ST O L 機，フライングテストベッド（F T B ）

およびロケットなど，当研究所の総合研究プロジ

ェクトによる開発研究のほか，宇宙開発事業団に

よる各種 l=l ケット機体の開発研究が種々行われて

いるが，これらの開発プロジェクト等に関連した

実機強度試験として，以下のような項目を担当し

た。

　　ＵＳＴＯＬ 機の高揚力装置機構の研究（昭41）

　　 F T B 試作研究 （昭40）

　　 N A L -25 ・ 31 の剛丿性試験 （昭42）

　　 ロケット結合部に開する分離試験（昭44）

（ 6 ） 航空機事故調査への協力

　わが国でも，いくつかの大きな航空機事故が発

生し，下記のものについては政府によって事故調

査委員会が設けられた。これらの事故原因究明の

ため機体の強度に開し，その都度，機体の破損状

況，破片の破断状態の調査などにつ い て 協力 し

た45）。

昭 和 4 1

　//　　4 1

　//　　4 1

　 //　　4 1

　 //　　4 6

　 //　　4 6

全　日　空

C P A L

B O A C
空

内

空

二

日

全

市

全

B 7 27

D C  8

B 707

Y S -1 1

Y S -1 1

B 727

沖

港

麓

沖

岳

町

( 7 )    Y S -11 以外の実機強度試験

　当研究所では,  Y S -11 以外の国産小型機 につ

いても実機強度試験を実施し，主として，疲労に

対する問題の解明に当った。試験項目および年度

は，つぎの通りである。

　ＭＵ-２Ｄ 型機　主翼疲労試験（昭 39～40）

　M U -2 型機　全損静強度試験（昭39～40）

　N -62　軽飛行機主翼破壊試験（昭 38）

　P -2J　主翼結合邦部分疲労試験（昭 43）

　P -2J　主脚支持構造荷重試験（昭 43）

　ボーイング747搭載ギャレーの強度試験（昭 48）

一

文 献

　1 ) T R -8 ,   2 ) T R -33,   3) T R -40 ,   4 ) T M -21 ,   5 )

T M -40,   6) T M -45,   7 )   T M -66 ,   8 )   T R -2 41,    9}

T M -67,    10)   T M -167,   11 ) T M -222 ,   12 ) T M -246 ,

13）上山；材料試験 8-72 (昭 37 ) 273,   14 ) 上 山ほか;

航空学誌 11-111 (昭 38) 111,   15 ) 上 山；機械学誌 6 7-

543 (昭 39) 598,    16 ) 竹内； 金属材料 4 -4 (昭 39),

30,   17 ) 上山ほか; E xp . M ech . 6-4 (1966 )  19 4,

竹内ほか; 溶接学詰 37-5 (昭 4 3) 501 ,    19 ) 竹 内 ，

械学訪 73-621 (昭 45) 1434,   20 ) 石田 ，航空学詰 1 0-

96（昭 37) 8,   21 ) T M -7,  22 ) 野原ほか; 航空学・年

会（15 回）（昭 4 3),   23 ) T M -2 08 ,   2 4) T M -46,   25)

熊倉; プ ラスチック･マテリアル 1 3-8  (昭 47) 7 5,    26)

熊倉; 日科技連複合材料研究会（昭48) 5 C M 研資 N o

13,   27) 上山; 航空学誌 7-69 (昭34) 273,   28) T R -141,

29) T R -19 5,  30 ) 上 山ほか; 材料研究連合講演会（昭

44)  127,   3 1) 竹内ほか; 機械学会全国大会講演会 N o

141 (昭 43 ) 233,   32 ) 野原 ; 機械学会 52 期学術講演会

N o 740-10 （昭 49 ) 235 ,   33 ) 野原ほか; 機械学会通常

総会講演会（昭 43)  101,   34) T M -139,  35) 上山 ，航

空学誌 6- 58  (昭 33)   309,   36) 上山; 航空学誌 9-88

（昭 36 )   141 ,   37 ) 上 山; 航 空学誌 :L3-129 (昭

341,   38) 上山; 航空学誌 19-204 (昭 46 ) 8 ,    39 )

山； 航空宇宙技術講演会論文集（昭 47 )  36 ,   40 ) 上 山；

Sem in ar on  R eliability A pproach in Structural E n gi-

n eer (昭 49) 41,   41 ) 上山； 航空学誌 5-38（昭 32）

71,    42) 上 山 ほか； 航空学誌 14-1 53 (昭 4 1)   36 3,

43) T R -325,  44 ) T M -136 ,  45 ) T M -126

　 2. 2. 5　空　力　弾　性

　　　空力弾性の研究は実験設備の建設，整備に始ま

　 り，初期には実験的研究が主であったが，最近で

　 はむしろ理論的研究が主となっている。以下では

　 主要な研究あるいは業務について着手年代順に述

　 べる。

　（１） 遮音速フラッタ試験設備の建設，整備

　　　昭和32年に遮音速フラッタ試験設備の建設に着

　 手し， 34年には一応の完成を見て通風を行った。

　 これは遮音速域におけるフラッタ模型試験を行う

　 ことを主目的とした吹出聞けつ獄則 で 測定 部 は

　 60 cm  X  60 cm である1）（詳細は 3.2 参照）。運転

　 開始時の衝撃波を避け，またフラッタが発生した

　 とき模型を破壊から守るため，空気圧によって模

　 型を高速度で測定部内に出入することができるよ

　 うになっている。その他ストレソ・ゲージ式六分

80 －



力 天秤，片持 模型用三 分力 天秤， シ ュリーレ ソ焚

殺， 磁気記録 機などを 備えてい る。

　完成後整 備運 転を 行 うと同時に，測定部の圧 力

分布， 気流の一 俵欧， 風削壁の干渉，圧力制御特

性 など風削特性の検定試験を実施して実用に供し

得る状態に整 備した。また，昭和 36年 度には運転

自動化のために圧力制御系統，計測系統，集合胴

の改造を行 うことに よって，測定部 の総圧 とマッ

ハ数の掃引か可能 とな り，総圧 の設定範 囲が拡大

し， また設定精度 と調圧精度 が共に向上 し， 計測

装置 の自動化 が完成 された。モ の結果 フラ ッタ試

験 の能率 と精 度が改善 された。 また 37年 に は性能

向上 のために測定部 の改 修を行い， マ ッハ数 1 . 3，

1 . 4， 1 .5 の交 換 ノズルを製作 し た。 モ の結果測

定部 マ ッハ数 が従来 0 .8～1 .2 の範 囲 で あ ったの

が O.5～ 1 .5と な り， 吹出火 題言追風削と併用する

と亜 音速域から超音速域まで連続したフ ラッタ試

験 が可能となった 2~4)。

　 49年 に は風胴運転時に発生す る騒音に よる周辺

の民家 への影響を軽減す るため消音塔 の減音効果

を 増すための改修工事を行った。

(２ ) 遮 超音速におけ るフ ラッタ試験

　 主として遮音追フ ラッタ試験設備を使用 し， ま

た時には I m X l m の吹 出火 超音速 風胴を 併用 し

て多数のフ ラッタ試験を 行った。 これ は( イ)簡 単

な形状をもつ航空機主 翼あるい は尾 翼模型を 使用

してバ ラｊ －タ変化の影響を調べ る tren d stu d y ,

(口 )開 発中 のロケット安定 真のフラ ッタ試験に大

別され る。

　 ( a) T ren d stu d y

　 主 として開発中 の航空機 の真に近 似した 形状を

特つ一 連の模型 につい てフラ ッタ試験を 行って設

計資料を提供す ることを 目的としてお り， 38年 以

降 現在 まで 継続 して行 ってい る。主 なシ リーズと

しては

　 ( i ) 後 退 角 45°， 真面 アス ペ クト比 4 . 0, テ

ー パ比 0 . 4， 0 . 6， 0. 8， 1 .0 の 翼 のマ ッハ数 0 .87

～ 1 .2 0 に お け る試験 5 8゙)，

　 (ii) 真 面 ア スペ クト比 1 . 0， テ ーパ比 0.6 3 の

薄 い平板真の超音速フ ラッタ試験。 マッハ数 1 . 5 2

～ 4 . 1 4で ピ ストソ理論お よび準定常 ２次理論に よ

る計算も行 って比較した 9)，

　 (iii) 後 退 角 2 0°， 真面アスペ クト比 4 . 0， テ

ーパ比 0. 4 の平 板 真におい てエソジソ・ポ ッド壁

の集中質量 の住設を 真弦方向および上下 方向に変

化 させた。 マ ッハ数 0.7 6～ O . 96io~i2)

　 (iv ) 前 縁 と復縁の後退角がそれぞれ 4 2. 5°お

よび 1 0°， 真 面アスペ クト比 1 . 3 4， テ ーパ比 0 .3 4

の 薄い平 板真の遮超音試験 (Ｍ ニ 0.7 6～ 2 .0 )13)お

よびこれ と同じ真におい て翼端質量 の前後住設 の

影響を調べた遮 音速試験 ( M ＝0 .8～1 .2 )14)。

　 ( V ) 前 縁 お よび 後 縁 の後 退 角 が そ れ ぞ れ

42 . 5゜ お よび 1 0 ，゚ 真 面 アスペ クト比 1 . 40， テ ー

パ比 0. 318 , 真 壁 N A C A 6 5 A 0 00 4 お よび 8， 真

祝中心点を固定 し翼端 前縁付近に集中質量をもつ

尾翼 の試 験 ( M ＝ 0 . 91 4～1 . 1 2 ) お よび同じ尾翼に

後部 胴体上下 曲げ と真祝中心まわ りの回転の自由

度を与 え，集 中質量の有無の影響を調べ る試験，

　 ( vi) 後 退 角 2 0 ，゚ 真 面 アスペ クト比 4，テ ーパ

比 0. 4， 真 壁 N A C A 6 5 A 001 2, M ＝ 0.7 6～ 0 . 9 8

の 試 験で， 先に行った同一平面形 の平板真 との比

較 (集 中質量があ る場合お よびない場合戸 ) な ど

である。

　 このほか受託試験 としてジェ ット中間練習機主

翼 (昭 35 ), 中 型 輸 送機主 翼および尾 翼(昭 3 4), 超

音 速高等練習機主翼 (昭 43,   47 ), 支 接 戦斗 機主 翼

(昭 48 )等 の 相似模型 によるフラ ッタ試験も行なっ

た。

　 (b ) l==･ ケ ッ ト安定 真のフ ラッタ試験

　 航技研開 発 の ロ ケ ット H M -1 616),  N A L - 16 ,

N A L -1 6 H , N A L -2 5・3 1 , N A L -1 6 ・ T R , N A L -

3 5 ・ D T 宇 宙 開発推進 本部開発のL S - B , S B -1:I，

S C ， L S - C ， S -B II A ， S - C H 等 多 数で，いずれも

遮超音速 領域でフラ ッタを起 こさない ことを確認

した。

( ３) 操 続開 のバズの研究

　 操 続開 のパ ズは遮音連城で操縦面，中で も主 と

して補助異に発生す る１自由度 のフ ラ ッ タ で あ
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る。衝撃波の存在によって操縦面のヒソジ・モー

メントの減衰狽の係数が負になるわけであるが，

モれ以上の詳細な発生機構は明らかでなかった。

これを明らかにするための実験的研究を昭和 37年

から40年にかけて行った。真と操縦面からなる二

次元模型を用い，バズ発生時の衝撃波の動き，流

れの模様をシュリーレソ法で観察し，これを高速

度カメラで撮影した。これは特にバズが成長して

リミット・サイクルになる以前の成長過程に重点

を置いて調べた。また光学的観測の結果およびポ

テンシャル流理論との関連を調べるため操紙面が

振動しているときのヒンジ・モーメントを減衰振

動法によって測定した。これらの測定およびバス

に対する無次元振動数とレイノルズ数の影響を調

べることによって，衝撃波背後のはく離した流れ

がバズの発生に寄与していることを 明 ら かに し

た。これらの実験的事実を基礎として亜音速域に

おいて衝撃波が存在するときの振動真の圧力分布

を予知する半経験的な方法とバズ発生の機構の一

つの可能なモデルを提案 した17-20)。また開発中

の中型輸送機の補助具に対し，二次元模型による

振動ヒソジ・モーメソトの測定を行ってバズ・ダ

ンパー設計のための資料を提供した。

　バズの研究と平行して遮音速においてピッチン

グ振動する二次元真の揚力とモーメソトの測定を

行い，この領域における振動空気力のデータを提

供するとともに現象に対する理解を深めた21)。低

超音速においてポテンシャル流理論によって予言

されている１自由度フラッタが起こることも確認

した。

(４) 失速フラッタに関する研究

　失速フラッタは流れがはく離することによって

生ずる非線形の負減資力が原因となって起こる １

自由度フラッタで，ヘリコプタ・ローター，プロ

ペラ，細流圧縮機のブレードなどに発生する。こ

のフラッタにおいて本質的な役割を演ずる，はく

離のあるときの非定常空気力に開する理論的およ

び実験的研究を昭和41年から44年 に かけ て行っ

た。

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 －

」 _

　　 理論面においては大迫角で振動する具に働く空

　 気力を記述する半実験式を提案し，過去に行われ

　 た測定結果を定性的に説明することができた22)。

　　 いっぽう実験面においてはまず大迫角で振勤し

　 ている具のまわりの流れ場を熱線法によって可視

　 化し，それを高速度カｊ ラで記録して，特に真に

　 作用する非定常空気力と密接な関係にある具面上

　 のはく落城の振舞を解析した 23)。またこの実験に

　 採用した N A C A 0012 真壁の低レイノルズ数にお

　 ける失速特性を調べるため，具面上の定常圧力分

　 布の測定および，気流子あるいは油膜模様法によ

　 る具表面上の流れの観察を行った24)。次に振動す

　 る真の具面上の幾つかの点における圧力変動を測

　 定し，先に行った流れ場の観察によって明らかに

　 なった具面上のはく落城の振舞と圧力変動とが密

　 接に対応していることを示した25)。さらに迫角を

　 急激に増加させた場合に起こる失遠の遅れ現象に

　 おいて重要な役割を果たしているはく落泡 (失速

　 以前に具面上に形成される局所的にはく落した領

　 城) の振舞を明らかにし，動的失速の遅れ現象の

　 機構を解明するための 一つ の手 が か りを 与 え

　 た26)。

　 ( 5 ) フラッタ解析法の研究

　　　フラッタの解析は一般に膨大な労力を必要とす

　　るため従来はいかに少ない労力でこれを行うかに

　　重点が置かれ，したがってレーリー・リッツ壁Ｏ

　　解析法を用いてほとんどの場合２自由度の計算で

　　すませることが多かった。しかし電子計算機の普

　　及によって労力の面の制限は大いに緩和され，精

　　度の面に重点を置き得る情況になった。そこで42

　　年から43年にかけて，レーリー・リッツ型の解析

　　法にとらわれず従来提案されたかもしくは考え得

　　る種々の方法につき再検討を行った27)。すなわち

　　曲げと握りを許された片特異について，微分方種

　　式，積分方程式，エネルギーの原理の３種類の基

　　礎方程式が互に等価であることを示し，これらか

　　ら導かれる種々の近 似 解 法， レーリー・リッツ

　　法，変形レーリー・リッツ法，ガラーキソ法，落

　　散質量法，内挿マトリックス法の関係を明らかに
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した。さらに集中質量を有する一様断面翼を例に　　 航空機全体の不安定振動として発生するのに対し

とって，これらの方法の精度や収束性を数値的に　　 て，パネル・フラッタは航空機やl==1ケットの外板

比較検討した。モの結果レーリー・リッツ法など　　 の局部振動として発生し，通常超音速域のみで超

のエネルギーの原理に基づく方法は集中質量のな　　 こるのが特徴で，疲労破壊の原因となる。 44年か

い場合には少い自由度で極めてよい精度を与える　　 ら48年にかけてこの問題を取り上げ，これは次の

が，集中質量のある場合にはこの特徴がやや失わ　　 三つの研究に大別される。

れるのに反し，離散質量法は集中質量の有無によ　　 （a） 平板，円筒殼，曲面板の固有振動特 性 に

ってあまり左右されないことがわかった。またフ　　 およぼす面内境界条件の影響28）。

ラック解析に必要な腹案非対称マトリックスの固　　　 これは主として曲面板のパネル・フラッタの研

有値の計算法，テオドルセソ関数の近似式を提案　　 究の準備段階として行った。ライスナーの薄肉の

した。　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 浅い殼の方程式に基礎をおき，ガラーキソ法によ

　また43年から44年にかけて有限要素法の手法を　　 って近似的に解くことによって一方向のみに曲率

取入れ，主翼に吊下げられたエンジンのパイロソ　　をもつ曲開板の固有振動特性を調べた。種々の縦

の挑み性，剛体として胴体が動く影響を考慮した　　 機比，種々の曲率半径に対して解析した結果，面

フラッタ計算法を関発し，パイロソの挑み性がフ　　 内界境条件は固有振動数に大きい影響をもつこと

ラック速度に大きい影響を及ぼすことを明らかに　　 が明らかになった。また同様な方法によって平板

した。この計算法を用いて計画中の輸送機主真の　　 の非線形振動および円簡殼の振動の解析を行うこ

フラッタ計算を種々の場合について行ったほか，　　 とができることを示した。

後に開発された超音速機主翼のフラッタ計算にも　　 （b） 振動する円筒殼に作用する超音速 空気力

役立てた。　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 の研究29）

　 精度のよいフラッタ計算を行うためには空気力　　　 円筒段のパネル・フラッタの解析には従来ビス

も従来のようにストリップ理論ではなく，非定常　　 トソ理論もしくは二次元の準定常理論による空気

揚力面理論から求める必要がある。これは一般に　　 力を使用するのが常であった。これは専らこれら

特異核をもつ２変数の積分方程式を数値的に解く　　 の理論が簡単であることと，振動する円簡殼のた

ことになり，やはり膨大な計算量を必要とする。　　 めに作られた空気力学理論がなかっ たた め で あ

これまで提案されているい く つ か の方法を検討　　 る。そこで線形化された三次元超音速非定常流れ

し，この中 ＮＡＳＡ で開発された方法を用い種々　　 の基礎方程式から出発して出来得る限り精密な空

の場合の計算を行ってこの方法に対する経験を得　　 気力学理論を展開した。その結果二次元準定常煙

た。　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 論による一般力学は新しい理論との間に大きな差

　 フラッタ解析は航空機開発におけるデザイソ・　　 があり，円簡殼のパネル・フラッタ解析には明ら

サイクルの中の一つの重要な過程であるので，モ　　 かに不適であることが示された。

の研究をより多くの力を集めて行うため，またモ　　 （c） 曲面板の振動とパ ネ ル・フ ラ ッタ の研

の成果を よりよく各方面に浸透させる目的で49年　　　　　 究30,31)

空力弾性研究会を発足させた。これは航技研が中　　　 航空機の外板のほとんどは曲率半径の大きい曲

心となり主要な航空機会社のほか少数の大学，研　　 開板からたっており，パネル・フラッタの検討に

宛所が参加しており，完備したフラッタ解析法を　　 おいても平板あるいは円簡殼のような理想化され

共同で開発することを当面の目標としている。　　　 た形態についての検討だけでは十分でないことは

（６） 超音速パネル・フラッタの研究　　　　　　　 明らかである。そこで先に展開した曲面板の固有

　 通常のフラッタが航空機の主翼や尾翼あるいは　　 振動特性の研究の手法を用いて振動特性を一層詳

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 － 83 －
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しく調べるとともに，この手法を拡張して流れに

垂直な方向にのみ曲率を持つ浅い曲面 板 のパ ネ

ル・フラッタ限界を解析して，これにおよぼす間

内境界条件と，パネルの形状の影響 に つ い て調

べ，パネルフラッタ防止のために望ましい条件を

明らかにした。

(７) Ｔ 型尾翼フラッタの研究

　Ｔ 型尾翼における垂直尾真の曲げ握りフラッタ

速度が図(2. 2. 15)に示すように水平尾翼の迎角が

増すとともに減少することを知ったのは38年頃，

国産飛行艇のフラッタ試験においてであった。こ

の現象が英国では既に経 験済 で,   H andley P age

　“V ictor" の試験飛行中の事故の原因をなしてお

り，水平尾翼の上反角効果に基づくといわれてい

ることを知ったのは後のことである。その後 43年

にこれを確認するため簡単なＴ 型尾翼 のモデ ル

を用い，上反角効果に相当する空気力は安定微係

数の形で加えて計算を行い，実験で見られたもの

と同じ傾向の計算結果が得られた32)。

　T 型尾真のフラッタ速度をより正確に計算する

には上反角効果に相当する空気力，すなわち水平

尾翼が迎角をもって偏揺れ振動するときに生ずる

逆対称な揚力分布を知る必要かおるが，このよう

な振勃興理論はもちろんのこと実験データも従来

皆無といってよい。 44年からまず実験的にこの空

気力を測定することから始めた33)。すなわち矩形

翼，後退翼，上反角をもつ矩形真の３種の水平尾

翼を風脳内で偏揺れ振動させ，垂直尾翼があると

きおよびないときの，水平尾真の横揺れモーメン

トを測定した。測定結果の中で注目す べ き事 実

は，従床上反角効果を持だないと思われていた矩

形翼においても迎角のあるときかなり大きい上反

角効果が存在するということである。

　実験と平行して理論的研 究も進 めた34-37)。水

平尾翼とともに回転振動する座標系を用いて境界

条件を考察することにより，問題にしている逆対

称揚力は二次の微小量であることがわかった。モ

　　　　　　　　　　　　　 恥(度)

　　 図 2.2.15　T 型尾翼フラッグ速度の兆験例

だ。渦理論によって語根の物理的意味を明らかに

すると共に，二次のオーダの対称揚力の中の大き

い部分が一次のオーダの対称揚力の渦分布によっ

て定まることを見出した。またより実際的な理論

として圧力差を未知関数とする理論を展開した。

圧縮流れの場合には体積積分を含む 式 と な る の

で，揚力同理論の積分方程式としては非圧縮流れ

の場合のみを導出した。二次のオーダの積分方程

式は一次のオーダの揚力分布による誘導速度を含

むので甚だ複雑となる。このような積分方程式を

数値的に解くことにより先に行った実験結果とよ

く一致する結果を得た。

　さらに49年にはこの理論をフラッタ解析に応用

するため，Ｔ 型尾翼のフラッタ実験を行い，実験

と比較する計算を進めている。

(８) 遮音速非定常翼理論の研究

　遮音連城でのフラッタ速度を理論的に求めるた

こで非線形の基礎方程式から出発し，摂動法によ　　 め，この領域での非定常翼理論を確立することは

って二次のオーダまで取った揚力面理論を展開し　　 重要な課題であるが，流れの非線形性が強いため

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 － 84 －
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　　　 図 2.2.16　近似理論による結果の一例

未解決の問題として残されている。マッハ数が １

に近く，無次元振動数が大きいとい う仮定の下に

線形化した理論では効力が期待できない。そこで

昭和47年から無次元振動数が大きいという仮定を

取除いた非線形近似理論を発展させた38)。モの基

本的な考え方は真の振動に基づく速度ポテソシャ

ルの非定常成分を，非線形で既知の定常成分から

の摂動と考えて得られる線形変数係数の偏微分方

程式を基礎として，それを Spreiter-Alksn e の局

所線形化法と類似の考え方を用いて近似的に解く

ことである。この場 合，既知の定常成分は non -

lifting で，実験結果などを用いることにする。ま

ず二次元円弧真に対する理論を導き，無次元振動

数の大きくない範囲で真雁の効果が著しいことな

どを示した。つぎにこれを三次元の場 合 に 拡 張

し，円弧真型を待った矩形具について定常および

非定常の空気力を計算して線形理論あるいは実験

値と比較した結果，アスペクト比の比較的小さい

真厚 の影響 が大 きい こ とな どが明 らかにな った。

また過去に得 られた多 くの実験値 と本理論に よる

計算値 はよく一 致した。 一例 としてピ ッチ ング振

動す る矩形 真のピ ッチン グ・ モーメント係数 の比

較を図 2 . 2 . 16 に 示 す。

　 さらに 49年 から亜音速側でマ ッハ数 のより広い

範 囲に適用で きる理論の展開を進め てい る。
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2.2.6　高　温　強　度

　空力加熱を受ける超音速機体の構造強度の設計

に資するため，次の各部門にわたって研究を行っ

た。

（１） 熱弾性問題と熱弾性試験法

　空力加熱を受ける構造強度上の諸問題を研究す

るためには， まず構成部材の高温における材料諸

特性を明らかにする研究が必要であると同時に，

機体が空力加熱を受ける時の非定常な温度場にお

ける熱応力，たわみ，挫屈，剛性低下および振動

形態1）などの熱弾性問題を研究することが必要で

ある。このため熱弾性問題研究を目的として空力

加熱を地上で再現する熱弾性試験装置を設計・試

具においても，無次元振動数が大きくない範囲で　　 作した 2)。装置は加熟と同時に荷重を加えう るよ

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 ― 85 ―
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う設計され，荷重と部負荷を与えた状態で機体各

部の温度，ひずみ，変位を計測できるようになっ

ている。(仕様は 3.2 (11) 参照) 部弾性値置を用

いて試験を行うには赤外線ラソプによる輔射加部

下での温度・熱量の測定が必須であり (2. 2. 6(2)

参照)，また加熱によって機体内に発生 す る部応

力を求めるためには高温ひずみ測定技術も確立す

る必要がある(2. 2. 6 (3) 参照)。さらに供試体の

形状，空力加熱の状態などに応じたランプ群の配

列方式，配線方式や加熱の状態に則したランプの

冷却法の採用など数多くの実験上の経験の積重ね

が必要であった。

(２) 温度・熱量の測定法，機体内の温度分布の

　　　 算出および断熱材の部特性

　部弾性装置による実験での温度と熱量の制御と

計測を正確に行う目的で研究は始 め られ た。　ま

ず，輔射加熱を受ける金属表面での温度測定の検

討が行われ，節電対の取付法とモの測定誤差につ

いて知見を得た3)。ほぼ時を同じくして小型で簡

便な輯射熱量計の製作を目的として，モの試作と

校正を行い，これを実用化した 4)。また，これ ら

の研究の応用としてロケット用断熱材の断熱伜欧

を求める実験5) および金属表面に断熱材がコーテ

ィングされたままの状態でモの特性を求める方法

を考えた6)。さらに，コーティング断熱材のア ナ

ログシミュレーション，輔射加部による強化プラ

スチックの部的物性値の新らしい測定法の一つを

確立した7几 一方，ロケット ノズル用超高温耐

熱材料に関しても研究が進められた9-11)。　ま仏

ロケットを全プラスチック化する研究の一環とし

て F R P ノーズコーソの部特性が実験的に求 めら

れ12)，同時に仝プ ラ スチッハ ==1ケット N A L -7P

の強度と燃焼試験が行われた13)。さらに，ロケッ

ト機体が空力加熱を受け る場合の温度変化14) (図

2. 2. 17) および空力加部による薄肉親体外板の温

度上昇が解析された。

(３) ひずみゲージによる高温ひずみ測定

　 部ひずみの測定法は数多くあるが，機体への適

用を考慮してひずみゲージを用いる方法を選定し

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 －
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　 図 2. 2. 17　ノーズ・コーンおよび貿の温度上昇

だ。まず，ひずみゲージの高温における測定値が

常温における測定値とは著るしく異 な る こ とか

ら，高温ひずみ測定値の解析を行い15)，同時に国

産高温ひずみゲージの評価試験を行ってその高混

作欧を明らかにし16)，高温ひずみゲージの具備す

べき条件と測定上 留 意すべ き点を 明 らかに し

た17)。さらに，測定精度を向上させるために解決

せねばならぬ問題点を指摘し18)，これらを全面的

に解決する方法の一つとしてシム付ゲージ法を考

案した19･2o)。この方法を用いて内面加熱を受ける

中空円筒の熱ひずみ測定を行い21)，本方法の有用

性と先に挙げた問題点を解決することが高温ひず

み測定上必須であることを立証しだ )。さらにロ

ケットなどで推薬，燃料などが既に充填されてい

る状態での高温ひずみ測定法として，常温硬化型

接着剤を用いてゲージを接着して温度変動下のひ

ずみ測定を行う方法について も 検討 し た23)。ま

た，全プラスチックl=l ケットの強度試験を行うた

め，プラスチックなどの熱の不良導体に接着され

たゲージの挙動を解析し，モの測定 法 を 確立 し
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た24)。高温ひずみ測定技術の応用として,  JC R 型

ロケット二次噴射制御袋置地上燃焼試 験 に 参 加

し，ロケットノズル外壁の温度とひずみの測定を

行った。また，この目的のためにいわゆる３枚組

ゲージの測定精度を検討する評価試験を行い，温

度特性の均一性を増すことにより所要の目的を達

しうることを見出した25)。

( 4 ) 高 温 クリ ープ

　航空機，ロケットなどの構造材料として用いら

れる 2024-T  3 アルミ合金，チタソなどの クリ ー

プデータの集積を目的として引張りおよび観りク

リープの実験を行った。その後，人工衛星に使用

する目的でベリリウム鋼について一連の試験を行

い，その強度とクリープ特性とを求めた。

(５) 熟　　 疲　　 労

　熟疲労の研究の第一歩として疲労のメカニズム

の解明を目的とし，疲労き裂の進展について研究

した 26)。その後，航空機の主要な疲労挙動として

低サイクル疲労に着目し27) アルミ合金，軟鋼の

低サイクル疲労試験を行い 28)，さらに薄肉パイプ

-

の 握 り に よ る 疲 労 試 験 を 行 い 29）， 疲 労 き 裂 の 進 展

お よ び 低 サ イ ク ル 疲 労 に 関 し て 貴 重 な 知 見 を 得

た 。

　　　　　　　　　　 文　　　 献
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2 .3　 計　測　 制　 御

一

　当所における計測制御に関する分野の研究は当

然のことながら，航空技術および宇宙技術に関連

のある研究課題について進められてきた。この分

野の研究は，モの組織の発足が他分野に比べて遅

れ，計測工務部が昭和34年に発足した。研究設備

の整備も主要設備の汎用飛行シミュレータが昭和

38年に完成し，この頃より本格的な研究活動に入

った。初期は航空技術に関連のある研究を連めた

が，40年頃より宇宙技術に関連する研究をもあわ

せ進めた。また計画研究を目標にした新型航空機

研究グループおよび宇宙研究グループ０発足にと

もない，システム的な研究はこ０組織に引きつが

れ，基礎的，共通的な研究は計測部で行われてい

る。

　 計測制御の研究は自動制御，計測，情報処理，

機器，人間工学，シミュレーショソ技術および数

値計算法の分野で研究が進められてきた。

　 自動制御の研究では，航空機の自動飛行制御方

式，自動着陸に関する研究， 1==･ ケットおよび人工

衛星の姿勢制御の研究などが進められたが，この

うち自動着陸方式および破毀の試作研究に重点を

おき進めてきた。

　 計測の研究では，初期は航空機に関連のあるテ

レメータ，気流方向検出器など各種検出器の研究

が進められたが41年以降はl==･ ケット搭試用地磁気

型姿勢計，アンテナの研究，軌道推定の研究など

主として宇宙計測の研究が進められた。

　 情報処理の研究では，飛しよう体などの計測制

御に関連した高遠データ処理方式の研究，宇宙開

発推進本部と協力して人工衛星追跡データ処理方

式の研究，計算機の利用技術としての図形処理の

基礎研究を進めた。

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 －

　機器の研究では機器の環境試験法の研究に着手

し，40年以降は宇宙関係の研究すなわち積分ジャ

イら 加速度計など誘導制御用センサの高積度化

の研究に定点をおいて進め，最近はこれらの成果

を総合化して慣性航法装置の試作研究を進めてい

る。

　人間工学の研究では航空機の操縦に関する人間

工学的研究を進めているが，パイl=1 ットの手動制

御特性０ モデル化の研究といったマソ ．-マシンの

基礎的研究と応用研究として，ジェット輸送機運

航の安全性向上の研究を行いつつある。

　シミュレーショソ技術に関する研究は航空機ま

たはロケッlヽ の飛行運動を計算機のみま仁は模擬

操縦席装置，模擬視界装置およびフライト・テー

ブルを併用し模擬する技 術 を 研 究することで，

初期は汎用飛行シミュレータ設備建設の仁めの調

査研究が主体であった。じ後 Y S-11，ST O L 飛

行艇，中型ジェット輸送機の受託研 究 に 関 連し

て，シミュレーショソ技術の向上 と確 立を 図っ

た。また， l=･ ケットの誘導制御のシミュレーショ

ソに関連し，当所大型計算機とシミュレータを結

合し，ハイブリッド・シミュレーションを試み成

功した。

　 数値計算法の研究については，航空宇宙技術の

理論的研究における計算機利用分野で生起する数

値計算法の研究課題，すなわち主として偏微分方

程式, 微分方程式，連立一次方程式の数値計算法，

非線形双曲型方程式の解，圧縮池流れの数値計算

法等の研究を進めた。研究の主要設備である電子

計算機も初期は D ataron 205 中型計算機であった

が 42年からこの数百倍の能力のある H IT A C  5020

大型計算機，また50年２月からはこれの約10倍の

8 8 －



能力の F A C O M 230-75 と飛躍的に能力が増え，

これに対応して研究内容も変りつつある。

　以下これらの研究分野での研究状況について述

べる。

2 .3.1　自　 動　制　御

　自動制御は，航空の分野において払 宇宙技術

の分野において払 年々，益々重要なものになっ

てきている。当所における自動制御に,関する研究

は，昭和 38年に汎用飛行シミュレータが完成した

時点より，本格的に始まったといってよい。その

後，Ｖ／ＳＴＯＬ 機の研究，ロケット，人工衛 星 の

研究が重点的に取り上げられるとともに，その分

野での活動が活発になってきた。初期には，シミ

ュレーションによる自動制御，誘導方式の研究に

重点が毀かれてきたが，シミュレーショソ研究が

発展するとともに，ハードウェアの研究も行われ

始めた。ま仏 昭和40年前後より制御理論の研究

および応用研究が時代の流れを反映して盛んにな

ってきている。 41年に相ついで生じたジェット輸

送機の事故を契機として自動着陸の研究が特別研

究として取り上げられた点も見逃すことはできな

い。 42年，新型航空織部が新設されるとともに，

システムとしての Ｖ／ＳＴＯＬ 機の制御の研究が行

われるようになった。また，ロケット，人工衛星

の誘導制御に開するシステム的研究は， 44年に宇

宙グループの新設とともに引つづき行われるよう

になった。

　 本項では，主として当所で行 わ れ て きた航空

機，ロケットおよび人工衛星の自動制御に関する

研究について述べる。

（１） 航空機の自動飛行制御に関する研究

　 近年，世界各国において研究開発が盛んに行わ

れている V /ST O L 機は，一般に普通の航空機に

比べて安定操縦性が悪く，適当な自動飛石制御破

毀を搭載することが不可欠である。

　 このような自動飛行制御方式に関する研究とし

て，シミュレーションによる Ｖ／ＳＴＯＬ 機の制御

に関する研究，航技研フライング・テスト・ベッ

ド（F T B ）の自動安定装置に関する研究，および

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 一

航空機の自動化を含む自動飛行制御および最新Ｏ

航空電子値段の調査研究を行ってきている。

　（ａ） シミュレーションによる V /ST O L 機ｏ

　　　　 制御に関する研究

　（ｉ） ＳＴＯＬ 機の自動安定装置に関する研究

　ＳＴＯＬ 機の縦の飛行比を改善するため の自動

安定装置の理論解析およびシミュレーショソ解析

を行い，ST O L 機の縦の飛行比の問題 点を 明 ら

かにしたほか，広い飛行領域にわたって有効かつ

実現可能なプ p グラム適応系，トルクバラソス型

適応系による自動安定装置を提案した1）。

　（ 1i ） V T O L 機の自動安定装置に関する研究

　ＶＴＯＬ 機のホバリング状態を物理的に 模擬 す

る動的模擬模型を製作し実験した結果，安定操縦

性が優れ，かつコントロール・パワー最小の非線

型制御システムを得た。しかし，この制御はやや

複雑な系のため，ＶＴＯＬ 機用には現時点で は適

さず，人工衛星の姿勢制御技術の応用に引きつが

れている2･3）。

　 (iii) 適応制御系に関する研究

　 V /S T O L 機は速度の変化とともに安定操縦性

が大幅に変化するが，安定操縦性が常に一定であ

ることが理想である。このような制御を行う制御

系として適応系かおる。

　 モデル規範型適応系についてシミュレーショソ

解析を行い，ST O L 機の制御に応用し てみた。

解析結果は適応性は優れているが，回路がやや複

雑で，アナlﾆl グ回路による現時点の自動安定値段

の技術では実現が困難である。そこで，適応系で

はないが適応性のあるモデル規範型制御系とリア

プノフ法によるモデル規範型適応系を組み合せる

ことによって回路を簡単化し，満足な性能のもの

を得ることができた4）。

　（ b ） F T B の自動安定装置に関する研究

　 本研究は,  F T B を試作するまでの先行研究 と

して行われたものである。モの後の研究は 2.6 節

を参照されたい。

　（ｉ） 可動アイアンバードによる研究

　 一輪の可動アイアンバードを製作し，パイロッ

8 9 －
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Q A 機の着陸

パターンの調査 Q A 機の特性試験 ※Ｘ

図 2.3.1　自動着陸に関する研究 PE R T

トによる操縦上の問題点，自動安定装置のシミュ

レータ実験が行われ,  F T B の設計上の資料を 得

たヤ 7)。

　(ii ) 航技研 FT B の自動安定装置のシミュレ

ーショソ研究

　F T B に適した自動安定装置のシステムを 求め

るため，シミュレーションにより，高度制御シス

テム，姿勢制御システム，運用上の問題点等の検

討が行われ，設計上の基礎資料を得た8~10)。

( c ) 航空機の自動化および電子技術に関する調

　　　 査研究

　航空機の自動飛行制御方式の調査11)，航空機の

自動化の動向調査および検討12･13)，衝突防止破毀

およびエリア・ナビゲーショソ等に関する調査研

究を行った33)。

　モの他，将来のデジタル制御化の動 向を 考 え

て，ピストソ・アダー形のデジタル・サーボ機構

の研究を行ってきている。

(２) 航空機の自動着陸に関する研究

　通常，航空機は高度 200 ft 以下では，パイロッ

ト操縦による有視界飛行で着陸が行われている。

着陸時の事故は全民間輸送機の事故の40% , 全損

事故に至っては約70％を占めており，着陸時の安

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 －

　　全 性の改善 が極め て重要である。

　　　本研究は昭 和 41年 にわが国で発生した大型機の

　　着陸連続事故を契 機として，特別研究に採 り上げ

　　られたものである 14･15）。 研究は， 自動着陸技術の

　　開発を 目標とし，自動着陸方式 の研究，自動着陸

　　装置の高信頼化技術の研究，自動着陸装置の部分

　　試作研究と進めて きた。研究の全貌を図 2 .3 .1 に

　　P E R T 図 として示す。

　　　（ａ） 自動着陸方式に関す る研究

　　　（ｉ） 自動 着陸の縦お よび機の制御方式につい

　　て， シミュレ ーション研究お よび最適制御理論に

　　よる検討を行い， 自動着陸方式お よび設 計法を確

　　立した 16）。

　　　（ ii） 飛行試験に よる着陸 パターンの調査を行

　　い，自動着陸 の制御 則を見い 出し， 自動着陸敬 服

　　の試作に応用 した。

　　　(iii) 自 動 着陸を含む制 御のデ ジタル化 の動 向

　　調査 とデジタル・コント l=1－ ラ の実 験 研 究 を 行

　　い， これ らに関す る基 礎設 計資料を得た 17）。

　　　（ iv ） 各種 の電波 誘導 システ ムの基 本性能を 検

　　討し，自動着陸に最 適な システムお よび新 しい 概

　　念 の多重化 システムを考案 した 18）。

　　　（ V ） 自動着陸におけ る主要 センサである電 波

9 0 －



　 図 2.3.2　電波高良計と白動着陸地上実験装置

高度計について,   F M , パルスの２方式の地 上お

よび飛行試験を行い，性能比較および運用上の資

料を得た19)。

　さらに，電波高度計を含む自動引起し制御実験

(図 2. 3. 2 参照 ) を行い，問題点を明らかにした。

問題点は電波高度計のノイズで，加速度計を併用

することによってノイズの軽減ができるこ

とを確かめ，自動着陸値段の試作にあた

り，これを採用して好成績をおさめるこ

とができた。なお，制御実験としては，実

物のリフトエンジンを含む実験も行い，

V /ST O L 機の制御上の問題点，設計資料

を得た。

　（ｂ） 高信頼化技術に関する研究

　（ｉ） 多重サーボ系を中心とした多重オ

ートパイロットを試作し，実機の操縦系統

と同じテストリグに装着し，多重サーボ系

の基本特性に関する実験を行い，多重サー

ボ系に関する設計資料を得た2o･21）。

　(ii ) 多重系の基本電子回路として，中間値回

路，平均値回路，均等化回路，故障検出回路を試

作実験し，改良を加え，自動着陸装置の試作に採

用した。

　(iii) 多重サーボ系のシミュレーション研究を

行い，多重サーボ系の解析法および設計法を確立

した。

　（iv） 電波高度計を多重系として用いる際の問

題点を明らかにするために，２ 重系および３重系

の電波高度計の実験を行い，問題点，性能，実機

搭載の方法についての資料を得た。

　（ｃ） 自動着陸装置の部分試作研究

　従来までに行ってきた研究成果をもとにして，

自動着陸の C A T -III の技術を確立するために，

自動着陸の縦の制御の部分試作を行った。基本シ

ステ ムの ブロック図を図 2. 3. 3 に，全構成を図

2. 3. 4 に示す。

　本試作研究によって得られた成果の主要点は，

　（ Ｏ　 基本的オートパイロットを含む縦の自動

着陸システムは C A T -I：ＩＩ（三重県構成）のものが

実用可能のものとしてまとまった。

　( ii ) 特に，自動着陸の全体システムの基本と

なる信頼性技術については，多重サーボ系，多重

化電子回路ともに完成をみた。

　(iii) オートスロットル・システム（1重系）と

して実用に供することのできるも のが まと まっ
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図 2.3.3　試作自動着陸装置の構成図
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朧朧朧鰻韻
　　　　図 2.3.4　試作自動着陸放胆の構成

だ。

　（iv） 新しいソフト・ランド技術として，可変

時定数方式を考案して採用し，有効であることを

確かめた。

　（Ｖ） その他，本試作研究において，実験機に

よる飛行試験を行い，空力微係数および地面効果

について調べ，モの結果を設計時および地上試験

時にも用い，十分な評価試験を行うこ と がで き

た34）。自動着陸装置の地上リグ試験 の 模 様を 図

2. 3. 5 に示す。

（３） ロケットおよび人工衛星の誘導制御に関す

　　　 る研究

　本研究については，その大部分が 2.7 節で書か

れているので，本項では項 目だけあ げ るに と ど

め，当該項を参照されたい。

　（ａ） ロケットの誘導制御に関する研究

　（ｉ） ロケットの誘導法に関す る研 究（2. 7. 3
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図 2.3.5　自動着陸地上実験用テストリグ

-

機体づ

　　　　　　 図 2.3.6　ジンバル・エンジン

　　(1) 参照)

　　　O i ) ロケットの姿勢制御用油圧サーボ装置の

　 研究 (2. 7. 3 (2) 項参照)

　　 液体ロケットの姿勢制御は，主として図 2. 3. 6

　　のようなジソバルエソジソより行われる。

　　　ここで問題になる点はエンジンおよびその支持

　 機構の限度が弱いことから来るエソジソ振れ角の

　 共振と，油圧サーボ装置の非線整流錨:特性から生

　 ずる応答特性の劣化である。前者の防止方法とし

　 て圧力帰還 (P F ) と勤圧帰還 (D P F ) 補償法が考

　 案されているが，その技術的研究はなかった。本

　 研究ではこれらの補償法に制御理論的解析を加え

　 て，設計に必要な諸定数の決定法を与えた。さら

　 に P F ，D P F 補叙法の欠陥である静的外乱力によ

　 るエンジン振れ角の誤差を解消し得る改良形勤圧

　 帰還 (ID P F ) 補償法を考案し，その設計法を確立

　 した。この結果に基づいて実際に油圧補償回路を

　 設計試作し，共振負荷の高精度の位置制御実験を

　 行って理論を実証した22-24)。

　　　後者の問題について，バルブ流量特性を考慮し

　　た油圧サーボ系の数学的モデルを提案し，それに

　　よりジソバルエンジンのような大きな慣性負荷を

　　有する系の住設制御の計算機によるシミュレーシ

　　ョンを行った。一方，このような慣性負荷をもつ

　　油圧サーボ実験装置を製作して実験を行い，シミ

　　ュレーション結果と比較することにより数学モデ

　　ルの正しさを実証し，バルブの非線型流量特性の

　　制御性への影響を明らかにした25)。

　　　(iii) ロケットの姿勢制御に関する研究(2. 7. 3

　　(2) 参照)

　　　(ｂ) 人工衛星の姿勢制御に関する研究(2. 7. 6
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（2）参照）

（４） 制御理論およびモの応用に関する研究

　最適制御理論の発達にともない，制御システム

の設計理論およびモの応用に関する研究が行われ

てきている。

　（ａ） 線形最適レギュレータに関する研究

　線形最適レギュレータ理論は，古典的手法にく

らべて， より合理的，組織的な設計法であるとい

えるが，評価関数の重みマトリックスの選択に問

題がある。

　この問題に対して，制御時間に制限のある場合

について，時間変化の最適誼み選択 法を 関 発 し

た26）。これは，自動着陸のような，ある極の終端

制御に極めて有効である。さらに，より広い応用

範囲をもつ,制御時間無限の場合について,最適重

み選択法およびそのプログラムを関発した27-29)。

このようにして得られる最適線形系は常に状態量

フィードバック系となる。そのような系の実現は

状態量を完全に知ることができないという意味で

困難である。モのため,   L u enberger の観測器の

研究に着手し，一ケの任意のパラメータ（安定度

と推定誤差）を除いて，観測器の一意的設計法を

開発した3o）。

　（ b ） 遅れを伴う系の最適制御理論に関する研

　　　　 究

　宇宙飛行体を遠隔制御するためには，遅れを伴

う制御系に関する研究が必要となる。そのもっと

も基本的な問題である最適解の存在と一意性につ

いて，従来の研究も合めた一般化した 定 理 を 得

た31）。この最適解の解決として，有次元の非線形

計画法による理論の確立をはかりつつある。

　その他，確率的手法からフィードバックを決定

する問題の調査研究を進めている。

　（ｃ） 航空機の制御への応用

　レギュレータ問題，トラッキング問題，モデル

追従問題など，線形最適制御理論による自動飛行

制御システムの設計法等を調査し，制御目標値と

キング問題の定式化を行い，これを ＶＴＯＬ 機の

自動着陸システムの設計に応用した 32)。

　最適制御理論による自動着陸システムの設計法

として，評価関数に望ましい着陸経路との差を最

小にとる方式について検討を行った。検討は，固

定利得，可変利得，繰返し利得の３種の系につい

てシミュレーションによる検討を行い，繰返し利

得系が外乱に対して適応性かおり，将来のシステ

ムとして有望であることがわかった16)。

　　　　　　　　　　　 文　　　 献

　 1) T R - 1 7 0 ,    2 ) T R - 1 2 1,    3 )   T R - 1 4 2 ,   4 ) 堀 川 ほ

か； ア ナロ グ 技 研 会 資 料 ,   1 2 -8  ( 昭 44 )  1 3　 5） T M -

7 1 ,   6 ) T M - 1 1 8 ,   7 ) T M - 1 5 9 ,   8 ) T R - 1 1 4 ,  9 ) T R 一

12 0， 10） T R - 2 0 0， 11） 堀 川 ほ か； 制 御 工 学 ,   1 1 - 9  (昭

42 )   4 5 3 ,    1 2 ) 堀 川； 機 械 の 研 究 ,   2 4 - 4  (昭 47 ) 5 1 9 ,

1 3） 堀 川； 機 械 の 研 究 ,  2 4 - 5  (昭 47 ) 6 4 9 ,    1 4 ) 堀 川；

人 間 工 学 ， 6-3 （昭 45 )  1 5 7 ,   1 5 ) 堀 川；　日 本 の科 学 と

技 術 ,   1 3 - 1 1   ( 昭 47 )  1 3 ,   1 6 ) T R - 3 1 2 ,   1 7 ) T M - 2 0 4 ,

1 8 ) T M - 2 5 8 ,    1 9 ) T R - 2 3 5 ,   2 0 ) T M - 24 8 ,   2 1 ) T M -

2 5 0 ,   2 2 ) T R - 1 6 6 ,   2 3 ) T R - 2 1 3 ,   2 4 )   T R - 3 0 3 ,   2 5 )

T R - 1 9 3 ,     2 6 )   T R - 17 8 ,     27 )   K a w a h a ta ;　 P ri n c e to n

R e p ･ ， 9 8 5 - T     ( 1 9 7 1 ) ,　 28 )    K a w a h a ta :　 P ri n c eto n

R ep ･ ， 1 0 8 6 - T  ( 1 9 7 3 ) ,     2 9 )   K a w a h a ta etc :　 Prin ce -

to n R e p ･ ， 1 1 4 5  ( 1 9 7 4 ) ,   3 0 ) T R - 3 8 1 ,    3 1 ) T R - 3 5 7 ,

3 2 ) M ori ; C A L R e P ･ ， C A L - R - 1 8 3  ( 19 7 1 ) ,   3 3 ) 渡 辺

ほ か； 計 測 制 御 誌 ,   1 4 - 5  (昭 50 ) 4 2 0 ,   3 4 ) T R - 4 0 6

2.3.2　計　　　測

　計測に関する研究は，昭和41年度以前において

は主として航空技術に関連する計測技術の研究が

中心となった。当時航空機の飛行試験においては

計測項目が増大し，新しいテレメータ計測技術の

導入が求められていた。また航空機の研究開発に

欠くことのできない歪計測も当時はまだ未解決の

部分が多く，モの研究が要望されていた。一方

V /ST O L 機の研究においては，低速飛行時にお

ける安定性の保持に大きな問題があり，このため

早急に気流方向検出器の研究開発をする必要があ

った。

　当研究所の小型ロケット実験が進行す るにつ

ともにモデルの動特性を評価関数に含める設計法　　 れ，計測に関する研究も宇宙に向けられ， 42年度

について検討した。さらに，モデルを含むトラッ　　以降には宇宙計測技術の研究が中心となった。は

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 － 93 －
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図 2 . 3 . 7　歪 ゲージ校正試験機

じめは小型ロケットに焦点があてられ，当時要望

の強かった簡便な姿勢計の開発および小型軽量化

を計った ＶＨＦ 帯アンテナの研究が行われた。モ

の後研究の中心は大型 1==･ ケットおよび人工衛星へ

と移り，特にこれらの計測において欠くことので

きない観訓示の研究および軌道推定の研究へと発

展してきた。

(１) テレメータ計測の研究

　航空・宇宙分野におけるテレノータ計測の将来

性を考慮し，昭和36年にこの研究が始められた。

はじめに当時問題であった F M テレメータの副搬

送波発振器の安定性，入力感度および直線性等に

関し研究を行った。その後これらの研究をもとに

して3S]年度に航空機用10チャンネルF M テレノー

タ装置を試作し，これを用いて種々の実験を行う

とともに，これと平行して F M 多重テレメータの

動特性について理論的検討を加え，テレメータの

設計に必要な参考資料を得た1)。

　またテレメータ計測の応用として，ロケットか

ら発射されるテレノータ電波の舗装面がロケット

のスピソにともなって回転することに着目し，こ

れを利用して N A L -16 ロケットのスピンを計測

した結果，良好な結果を得た2)。

( 2 ) ストレーングージの研究

　昭和 16～37年頃市販ゲージの特性については精

度の良い測定データが無く，不明 な点 が多 かっ

た。特に重要な因子であるゲージ率については精

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 －

度良い検定法も確立されていない状況であったた

め，特性解明の第一歩として図 2.3.7 のような高

精度の歪ゲージ校正試験機を37年度に試作した。

これは歪範囲:　O～1,500μ strain, 精度:　土O.1

％，安定性: 士0.05％ のもので あ る。また同時

に歪計測に必要な力基準機として荷重試験機，振

り試験機を37 ～38年度にかけて整備した。またこ

れ等を用い当時市販の代表的な国産ワイヤ・スト

レーソゲージの ゲ ージ率3)，温度，疲労，破壊限

度等の特性に開する測定を行い，国産ゲージの技

術レベルに関する評価を行った4)。さ らに当時よ

うやく実用化され始めた半導体歪ゲージの特性に

関する研究も行い，その特性を利用した小型高感

度加速度計の試作等を進め，加速度計の開発に有

用な技術的資料を得た5･6)。

( 3 ) 気流方向検出器の研究

　低速飛行時の機体に当る突風や機体の検すべり

によって生じる気流方向の急激な変化を速やかに

検出し，機体の運動にその影響が現れる以前に適

切な制御を行うこ とは，V /ST O L 機にとって重

要なことである。流れの向きに自由に従うベーソ

　(風見) の回転角から気流方向を求める方式は原

理，機構が簡単で，マッハ数やレイノルズ数に本

質的に無関係であるとい う大きな利点があること

から，昭和37年度からモの検討と改良のための研

究を開始した。主目的は比較的低速時におけるセ

ンサの応答性を良くすることである。理論的解析

に基いて各種のベーソを試作し，図 2.3.8 のよう

　  

．　 ．　　　　　　　　　　　 ‘`=回･･･願…………゚薗

馳

9 4 －

図 2.3.8　風洞と実験中のベーン型検出器



　　　図 2.3.9　ロケット俗歌用試作アンテナ

な小型獄則によって 実験した 結果，気流速度 20

m /s で減衰特定数 0. 062 秒，最大応答周波数 4.8

H z のセンサを 得ることができた7)。　この性能は

V /ST O L 機の安定制御用センサとして大いに期

待のもてるものである。

(４) 地磁気式姿勢計の研究

　ロケットの飛しよう特の姿勢は，飛しよう実験

において最も求めたい測定項目の一つである。飛

しょう体の姿勢の検出器として最も普通なものは

ジャイロスコープであって， きわめて精度の高い

ものが得られる。しかしこれは構成が復姓で寸法

重量とも大きく，価格もかなり高価である。そこ

で小型ロケットにも搭 載 で き る程度に小型軽量

で，かつなるべく簡易に姿勢が測定できるものと

して半導体ホール素子を用いた地磁気検出器を試

作試験した結果，実用上十分な性能を有すること

が明らかになった8)。そ こでこの検出器を３軸上

に配置した小型ロケット搭載用地磁気式姿勢計を

試作し，宇宙開発事業団の小型ロケットにより飛

しょう実験を行った結果，良好な結果を得た。

(５) ロケット俗歌用アンテナの研究

　小型ロケット搭載用 ＶＨＦ 搭アンテ ナにお い

て，小型好景化に適した伝送線路型アンテナを取

り上げ基礎研究を行った。はじめは主に理論計算

と実験結果との比較検討を行い，アソテナ形状と

アンテナ諸伜欧との関係を明らかに した9)。その

後これらの研究結果をもとにして図 2. 3. 9 のよう

端を短絡し他端に可変コンデンサを挿入したもの

で，アンテナの全長がおよそ0.19波長のものであ

る。試作アンテナを宇宙開発事業団の小型ロケッ

トに搭載し飛しよう実験を行った結果，良好な結

果を得た1o）。

（ 6 ） 軌道推定に開する研究

　宇宙船を正確に誘導したり，人工衛星を目的軌

道に正確に投入したり，あるいは軌道保持を行っ

たりするためには，軌道に関する情報をできるだ

け正確に把握しておく必要がある。軌道の状態を

知るためには観測を行い宇宙飛行体の住設および

速度等に開する情報を集めるわけであるが，観測

デー列 ま不規則ノイズに汚されているので，観測

データを処理して最も確からしい状態量を推定す

ることが問題になる。

　当研究所にお い ては,   K alm an -B ucy フィルタ

をストラップダウソ方式の慣性航法システムに適

用して,慣性機器誤差, 軌道誤差,追跡ステーショ

ンの住設誤差，誘導システムおよびレーダーシス

テムの誤差等を推定評価する P ost一助 h t 皿alysis

の方式の確立を目的として研究を行っている。

　 飛しょう後の誤差解析としては，飛行中に得ら

れた観測データに基づいて，軌道を再構成し，慣

性機器の作動状況のチェック，未知パラメータの

推定，および将来のミッションアナリシスのため

の統計的データの収集などを行うのであるが，必

ずしも実時間で処理する必要はないので，できる

だけ現実に近いモデルが採用されるため，未知パ

ラメータの数も増え，推定すべき状態変数の数も

著しく増加する。ここでは，モデル化の誤差をい

かにして小さくするかという点と，システムの未

知の要素をパラメータ推定という形で，どの程度

まで確からしく同定できるかという点が問題とな

る11）。誘導誤差の解析には，テレ ハータによって

伝送される慣性機器データ，レーダー追跡情報お

よび基準軌道のデータを利用するが，ここでは，

計算機内で，擬似観測データを生成して，デジタ

な小型軽量化と耐環境特性を考慮したアンテナを　　 ル・シミュレーションによって問題点を検討し，

実用試作した。このアンテナはアンテナ素子の一　　 慣性機器の誤差評価とともに，追跡ステーショソ

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 ― 95 ―



の住設誤差も推定評価できることを確認し，フィ

ルタの他にスムーザーをつけ加えることにより軌

道誤差に関する推定精度を改良しうることを明ら

かにした12)。また，レーダーの観測雑音として有

色雑音を含んだ場合も検討した。さらに，推定の

結果，不確定度がほとんど減少しないような未知

パラメータは推定すべき変数からはずすが，この

ようなパラメータのアプリオリな統計量を積極的

に考慮に入れた実用的なフィルタのアルゴリズム

を導いた13 ･ 14)。現在，推定理論の応用分野を拡げ

る努力とともに，将来の宇宙航行の分野の研究を

目的として，高精度の多目的軌道シミュレーショ

ンプ 1==1グラムを作製中である。

(７) 最適観訓示の研究

　ものごとの状態を知るには観測が必要である。

観訓示には航空管制システム，気象 観 測 シ ス テ

ム，人工衛星追跡システム15･16)等種々のものがあ

るが，この様な観訓示を作る際には ｢観利所をど

う配設したらよいか｣，｢観測所にはどのような観

測機器を配設したらよいか｣ 等の問題が起ってく

る。これは言い換えれば｢最適の観訓示とは何か｣

とい うことであり，本研究の課題である。

　今迄の研究で観訓示の評価は統計学でいうとこ

ろの一般化分散の大小によって測らなければなら

ないことが数学的に証明できた17 ･ 18)。この評価基

準を人工衛星観測システム，位置測定システム等

に適用し，最適な観測所の配置方法，最適な測定

の仕方等が明らかにされてきている17 ･ 18)。

　　　　　　　　　 文　　　 献

　 1 ) T R -1 2 4 ,  2 ) T M - 7 7 ,   3 ) T M - 4 1 ,   4 ) 田 畑 ほ か ;

非 破 壊 検 査 ,   1 4- 1 ( 昭 40 )   1 5 ,   5 ) 田 畑 ほ か ; 非 破 壊

検 査 ， 17- 1 0 （ 昭 43 ) 4 2 6 ,   6 ) T R - 1 4 6 ,   7 ) T M - 1 1 9 ,

8 ) T R - 1 8 7 ,    9 ) T R - 1 8 6 ,    1 0 ) T M - 2 6 7 ,    11 ) 志 甫ほ

か ; 航 空 学誌 ,   2 0 - 2 1 6  ( 19 7 2 ) 2 8 ,    1 2 ) T R - 3 0 2 ,   1 3 )

T M - 2 6 6 ,    1 4 ) 村 田 ;　 シ ス テ ム と制 御 ,   1 5 ) T R - 16 8 ,

1 6 )   S aito ほ か ;   P r o c.　8th　I S T S ,   ( 1 9 6 9 ) 7 8 5 ,   17 )

木 村 ; 統 計学 訪 ,  2 - 1  ( 1 9 7 1 ) 1 9 - 2 6 ,   1 8 ) T R - 3 0 1

2 . 3 . 3　 情　 報　 処　 理

　 情 報 処 理 と は ， 物 理 実 験 研 究 に お け る 測 定 デ ー

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 －

　 タの収集からこれを処理し最終結果を得るまでに

　 用いられる処理機械および処理技術であると定義

　 できる。したがってデータ処理とも同義語と考え

　 られる。

　　 航技研では創立当初より風洞をはじめとする各

　 種大型試験研究設備が順次整備され，ついで航空

　 機の飛行試験，エソジソ燃焼実験などが開始され

　 て来た。これらの実験装置ぱ全 て 大型 化， 高度

　 化，複雑化しており，実験中に収集されるデータ

　 量は膨大なものとなるため，計算機を利用した高

　 遠，自動化データ処理システムの研究開発がまず

　 最初に行われてきた。

　　 ついで本格化する宇宙開発，航空技術の高度化

　 の要請を背景にして，人工衛星追跡データ処理方

　 式の開発，実用化研究，飛し よう体 な ど の 計測

　 制御に関連した高遠データ処理方式の研究，また

　 計算機の新しい利用技術としての図形処理ソフト

　 に関する基礎研究などがこれまでに 行 わ れ て ぎ

　 た｡．

　（１） 実験データ処理方式に開する研究・調査

　　　まず遮音進級胴および吹出火超音速風洞などの

　 実験データを処理することを目的としてD atatron

　 205 型電子計算機を中心とする計算処理システム

　 の計画・設計を行い昭和35,   36年度にわたって完

　 成した。前者にはオソライソ実時間処理方式を，

　 後者にはアナログ磁気テープ上に記録された実験

　 データを １ＫＨＺ 以下で任意にサンプリングし数

　 値化して 計算機用デジタル ＭＴ に集録する方式

　 を採用したが，いずれも国内で最初に設置された

　 データ処理システムである1-5)。後者 の 磁気テー

　 プデータ処理装置については，構成各部の諸特性

　 とデータ処理方式の精度を明催にし，この種のデ

　 ータ処理方式の設計資料を得る研究を進めた 2）。

　　 38年より，航空機やロケットの飛行試験データ

　　の高精度収集を目的とし，機上デジタルデータ収

　　集，処理方式の主要構成要素の一つである搭載型

　　エソコーダの超小形化に開する試作 研究 を 進 め，

　　た。当時は電子部品としてはデジタル半導 体 1C

　　の試作がわが国でも始まった初期にあたり，国産
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図 2 .3 .10　超小型エンコーダ

I C の応用研究の先駆であった。国産のＤＴＬ 型

IC を用いて，制御部の論理設計技術の確立，

Ｄ-Ａ 変換部の高精度化，小型化および電子部品

の高密度実装化，耐環境特性の改善などの検討を

行い，機上用超小型エソコーダの試作に国内で初

めて成功し，飛行試験などにおけるデジタルデー

タ収集方式すなわち PCM 方式，実用化の機運を

盛り上げた5~7)　(図 2. 3. 10)。

　モの後本格化する宇宙開発，また益々高度化す

る航空技術の要請を背景に高速計算機 HIT A C

5020 システムが導入されたのに伴い，43 年には

　｢高遠電子計算機用磁気テープデータ処理値段｣

が完成し，新しい処理要求に応ずることとなっ

た。本装置は高速計算機システムの副計算機部に

高遠 Ａ-Ｄ 変換装置を接続した形式のもので，サ

ンプリング速度は 10 K H Z と高速化した。

　しかし高速計算機システムも当所におけ る航

空，宇宙技術の研究内容の高度化，多様化に伴な

って数値計算，データ処理への利用は急激に拡大

し，相対的に処理能力の低下を来たした。そこで

さらに高性能な大型電子計算機設備が5C年２月に

完成した。本設備は中央計算機システムと，デー

タ処理システムに分けられる。後者は所内におけ

る風胴試験，飛行試験などの計測データの集録お

よび処理に用いられるものであるが，その構成と

してはデータの集録および前処理が可能なミニコ

ソベースのデータ処理端末を各実験ザイトに配置

し，それぞれを通信回線または高速チャソネルア

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　ー

　　ダプタ経由で，中央計算機と結合しデータを転送

　　しうる構造をとり，データ解析，保管には中央機

　　側の資源を有効に活用すること，およびデータ処

　　理システムとしての能力の柔軟比 操作性および

　　経済性などを重視して計画し設計した(3.8参照 )。

　　(２) 人工衛星トラッキングの計算処理方式の研

　　　　 究

　　 角度測定・ドップラ周波数測定併用のトラッキ

　　ングは東京大学および電波研究所において開発さ

　　れてきたものであるが，業務として国産人工衛星

　　の追跡を行うためには更に技術的改良改善のため

　　の資料を得ることが緊急に要請されたので，41年

　　度特別研究促進調整費による実験から本研究が開

　　始された。当所ては実験グループの一員として計

　　算処理方式の研究に従事し，さらにこの実験によ

　　って指摘された計算処理上の改善についても研究

　　を進めた。すなわち観測値に生ずる欠割値の推定

　　のための観測データの前処理方式，角度データか

　　らの軌道決定計算の手法，ドップラ周波数による

　　軌道改良の収束性および地球の扁平，大気抵抗，

　　太陽の輔射圧による摂勤の影響の検討を行い，本

　　トラッキング方式の実用化へ大きく貢献する資料

　　を得た。そして観測データの入力から予報データ

　　の出力まで人手を介さずに連続的に処理する追跡

　　一貫処理システムの開発を行った8)。モの後 44 年

　　より本研究および業務は宇宙開発事業団に引き継

　　がれ今日まで科学衛星のトラッキングに実用化さ

　　れている。

　　(３) 計測制御に関連した高速デ ジタ ル/ハイブ

　　　　 リッドデータ処理方式の研究

　　 43年頃より半導体 IC の実用期をむかえ，情報

　　処理システムの中心となる計算機もミニコンやハ

　　イブリッド計算機が利用できる状況に な った こ

　　と，および宇宙開発計画の着実な進展などにより

　　情報処理の研究も質的発展を遂げた。すなわち飛

　　しょう体の計測制御に関連する各種データのデジ

　　タル/ハイブリッド計算処理方式などに関 す る研

　　究へと拡がって行った。

　　　ロケットや人工衛星の指令系は，万一の場合緊
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急破かい信号として絶対にミスが許されな

いなど極めて信頼性の高い符号化方式が必

要となる。この指令形式として Ｍ 系列符

号を用いた場合の受信処理方式および受信

誤り率の実験的ならびに理論的研究が行わ

れた ｡誤り率の理論的検討では,従来 w hite

gaussian n oise の場合しか計算されていな
　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 ｱﾅ ﾛｸ計゙算機
かったが，これを B an d lim ited ga u ssian

n oise の場 合に まで拡張 したも の で 本符号

方式の実用 面 で の 有 益 な 資 料 が 得 ら れ

た 9)。

　45年頃より高遠ハイブリッド計算処理方

式およびその応用に関する研究にも着手し

た。これは飛しょう体の誘導・制御系など

インタフェース部 .二

図 2.3.11　高速ハイブリッド計算機システムとインタフェ

　　　　　 ース部

を不規則過程として取り扱う場合における高速シ

ミュレーショソ方式および各種ラソダムパラメー

表 2 . 3. 1　アナコンおよびインタフェースの

　　　　　　　 要素数と性能

構 成 要 素 数量 性 能

ア

ナ

コ

ン

らＴ

Ｒ

　Ｉ

４８

／
Ｄ

Ｅ

Ｓ

　Ｉ

３０

心

演 算 増 幅 器

積　　 分　　 器

乗　　 算　　 器

関 数 発 生 器

コ ン パレ ー タ

そ　　 の　　 他

48台

16台

７台

６台

４台

12 5 K H z, 土0.1％/
1 K H z

20μV

250 K H z, 土0.3%

125 K H z, 土0.5％

土1 m V ,7 .5μsec

リミッタ(4), ス イッ
刊 5)

フリップフロップ

ア ン　ド ゲ ー ト

そ　　　の　　　他

32個

4 8個

1 M H Z , 3 0 n se c

3 0 n s ec , N O T 出 力

カ ウ ン タ(2), 可 変 タ
イマ(4),論 理 微 分 器(4)

イ

ン

タ

フ

工
１

ス

　 Ａ　Ｄ　 系

　 Ｄ　 Ａ　系

　　　Ｃ　Ｉ

　　　Ｃ　 Ｏ

モ ー　ド 制 御

注） *‥･浮 動小数点処理

　5 ch

1 0 c h

8 c h

8 c h

4 ch

ＴＲＨ ，ＳＣＡＮ つ き

土 0.2 % , 9 6 μse c /c h *

B U F F E R レ ジ ス タつ

き 土0 .1 % ,7 8μse c /c h *

4 2 μse c /c h

2 8 μse c /c h

1 2 0 μse c /c h

-

　　タの推定問題などへの応用を目的としている。ま

　　ず小型高遠アナログ計算機と大型デジタル計算機

　　とを結合した予備高速ハイブリッドシステムを完

　　成し，あわせてハイブリッドシステムソフトの性

　　能向上をはかり高速性と汎斤 胞を具備させた (図

　　2. 3. 11， 表 2. 3. 1)。次に本システムを用 い て，

　　二次線形系に含まれる未知パラメータの同定実験

　　などにより処理速度や精度ならびに機能を評価し

　　純デジタル計算機に比し 10～100 倍の処理能力を

　　有することが確認できた1o ･ 11)。ついで飛しょう体

　　の軌道最適化問題へ応用し，これをパラタータ最

　　適化問題に置換して高速に解く方式を提案するな

　　どハイブリッド計算処理方式に開する有用な技術

　　資料を収集した。

　　　1==･ ケットの慣性誘導方式の研究が実質的に開始

　　した47年より，搭載計算機システムによる慣性セ

　　ソサデータの実時間処理方式の研究を分担して行

　　ってきた。ここではストラップダウソ航法系にお

　　ける慣性座標基準の確立のための座標変換計算方

　　式の高速化，簡易化が主要課題である。

　　　まず各種座標変換計算方式に開する計算アルゴ

　　リズム，計算速度および計算精度の理論的検討な

　　らびに数値実験を行ない E uler パラメータ法 や

　　G ibbs ベクトル法の有斤匝を明確に し， さ らに

　　N on com m u tativity E rror　の補正式の導出および

98 －



３ パラノ ータ方式高速 座標変換 アルゴリズムの関　　 タの計算機への入出力 符号化方式や画像デ ータ処

発 などの研 究を行 った 12）。　　　　　　　　　　　　　 理 シ ステ ムに関する研究や調査が行われている。

　 続い て地上型 ミニコソ（F A C O M U -2 0 0）を 中

心 に構成 した座標変換 解析予 備試験装置 の試作 お　　　　　　　　　　
文　　　 献

よび同用 リアルタイム処理 ソフトゥ エ ア を 作 成　　　 1） 樋口; 航空学誌･ 9‾9 0 （昭 36 )  18･ 2 )   T R -59

し， ストラ ップダゥン慣性航法 システムの実時 間　　
昌 ｻ 言 言 工（回 8二 九 言 ﾂ 語

処理 の予 備実 験に成 功した 13）。 現在はさらに 搭載　　 ほか; 内燃機関,  7 -78 (昭 43) 41,   7)   T M -1 57 ,   8 )

型 セ ンサ機器と接 続してのハイブリ ッド慣性 航法　　 T R -168,  9 ) K oshiiでhi ほ か; P roc
° 
of IF A C 61h Sy m p .

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 A u to m atic C on trol m S pace A u g.　1974　 10)   N ak a;
シ ミ ュレ ーションによる評価実験を進 めてい る。　　 U niv .

 of A rizona C S R L M em o.   N o 19
ｼ
,  Jan . 197 0,

（ 4 ） 図形 処理 および自動 設計に関する基 礎研究　　 11） 中ほか; 10 回 SIC E （昭 46 ) 201,    12) 中ほ か;

　 高 遠計算機システ ム H I T A C 5 02 0 に 附 設され　　 電気学会全国大会論文集 （昭 48)   1809,    13) 中ほ か;

だ ストレ ージ型 ｃＲＴ と ランドタブレ ットょ りな　　
回 心ｻ ｦ tﾈ 頂 ﾌ回゙1（昭 49 ) 101,   1 4) T M -19 8,   1 5)

る 簡 易図形入出力 装置を 用い， 図形処理技 術を 中

心とした計算機の新 しい利 用技 術の研 究が 43年 頃　　 2 . 3. 4　 機　　　 器

よ り行われてきた。 まずデ ータ処理結果 の解析・　　　 機器の研究につい ては，昭和 37年 より機器 環境

検討・整理などに有効な図式化を 目的とし， 二変　　 試験設備の整 備に 関連して， 機器の環境試験法に

数関数 Ｚニ f（x , y） を 図式化す る方法として等高　　 関する研究に着手した。 38年 度 から宇宙技 術に 関

線を かかせる実用化 プロ グラ ムを作成した 14）。 こ　　 する研究を始 めた。 すなわち， ロ ケットの誘導制

れは所 内外で広く利 用された。　　　　　　　　　　　 御に必要な浮動型積分ジ ャイロおよびドライジ ャ

　つい で設計問題に計算機を利 用する，い わゆる　　 イロとしての回転振動型ジ ャイロの 研 究 を 進 め

自動設計技術（ＣＡＤ）に関する基本概念や問題点　　 た。一方，誘専用加速度計の試作研究に 41年 度か

を 把握するため，図形入出力装置を用いた電気回　　 ら着手し， 上記ジ ャイロの研究と並 行 し て 進 め

路解析プロ グラ ムを 作成した。 本プロ グラ ムを 用　　 た。以上の誘導用セ ンサ系の研究成 果 を 総 合 化

い れば解析したい電 気回路図を ＣＲＴ 上に描くこ　　 し， スト ラップ ダゥ ン方式座標基準系の高精度化

とによ り回路デ ータが計算機に入力 され， 直ちに　　 について，実時間評価実験を含めた研究を 進めて

回路の定常状態 解析が行なわれその結 果 は C R T　　 いる。

上 に再び表示 することができる15）。　　　　　　　　 （ 1 ） 機器の環境試験法に関する研究

　ＣＡＤ のも う一つの応用分野と し て， 設計され　　　 環境試験法の確立ならびに環境時におけ る機器

だ情報処理機械が論理設計通 り正常に動作するこ　　 の作動特性を解析することを 目的として， 環境試

とを 計算機でシ ミュレ ートする技術 も 重 要 で あ　　 験値段（高周波振動試験機， 落下衝撃試験機， 加

る。 満 足 な 結 果 が得られる まで設計変更， シ ミ　　 速度試験機， 高度・温度・湿度試験構）の特性試

ュレ ーショソの操作が繰返され設計が完了 する。　　 験を 行い， 機器の研究に用いる性能資料を 作成し

このよ うな論理 回路シ ミュレ ータに関し研究を 進　　 た。 同時 に， 種々の環境下における機器の動作時

め， ゲートやフ リップフロ ップなどの基本素子の　　 性ならびに信頼度の解析を 目的として， 環境試験

みならず,   M SI L SI 化 さ れた機能素子およ び こ　　 法を 確立した1）。

れらの伝ぱん遅延時 間の影響を も考慮した論理回　 （２） ジ ャイロ機器に関する研究

路シ ミュレ ータを 作成しその有姶 欧を明 らかにし　　　 飛し よう体姿勢制御用ジ ャイロの特 性解析を 目

だ 16）。　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 的として， フ リージ ャイロお よびレ ートジ ャイロ

　 その他の新しい利用技術の研究として，音デ ー　　 の高精度な静特性解析装置を整備した。 特にマイ

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 ー 9 9 －



表 2.3.2　積分ジャイロの性能

　　 頂　　　　 目

角　　 遅　　 動　　 量

ジ ン バ ル 自 抽 度

ジ ャ イ ロ ・ ゲ イ ン

信 号 発 生 器 感 度

ト ル キ ン グ・トルカー

　ス ケ ール フ ァ ク タ

　制　　 御　　 電　　 流

加速度２乗比例ドリフト

ヌ ル ス タ ビ リ テ ィ

加速度比例ドリフトスタ
ビリティ

エラスティック・レスト
レント

　　　性　　　　 能

　　１×:L05 gr-c� /sec

　　　　　土1.5°

　　　　　　0.3

4～5 m V /m R ; 12.8 K H z

7 9 0°/h / m A

　　10 0 m A

　 0 .2 /゚h /g 2

　　 0 . 2°/h

0 . 4 7° / h / g rm s.

　0. 0 7°/h / m R

クロ・レートジャイロの動特性を調べるために，

周波数応答法による動特性解析装置を完成した。

これらの特性解析装置は，現在製作されているマ

イクロ・レートジャイロの開発段階に広く用いら

れたものである。

　積分ジャイロに間しては，宇宙開発 推 進 本 部

（現宇宙開発事業団）と協同し，ロケットの誘導制

御に供する目的でストラップ・ダウン方式用広角

度積分ジャイ 1==･の研究開発に着手した。第１次試

作では，プ 1==zトタイプとして，ジソバル・ゲイソ

1.0 を標準型とし，広角度化の問題点を明確化す

ることを目的とした。第２次試作では，広角度化

に必要な高粘性抵抗ダンパー（オリフィスダソパ

ー）および加速度による誤差（ドリフトレート）

の低減化に必要なフロート・ジソバルの不平衡質

量の微調整を容易にするマイクロバランスパソの

試作を試めた。第３次試作懲は，形状効果に起因

するオリフィスダソパーの直線性の向上および高

精度指令トルキング用の永久磁石・可動コイル型

トルカーの試作を行った。以上のほか，試作全期

間を通して，デュアルシンの直線性の向上と磁気

的反力およびヒステリシスの低 減 化， フ レック

ス・リードワイヤーの材質，形状等によるエラス

ティック・レストレソト係数の低減化の研究を行

い，所期の目的を達成した 2）。

－ 1 0 0 －

　さらにストラップダウソ方式慣性航法系の構成

を目的として，デジタル・トルク・リバラソス制

御方式を実用化ために高周波励磁（400 H z を 14. 4

kH z とする）用デユアルシソの試作，パルス・ト

ルキング（7. 2 kH z）用トルカーの改良を行った。

最近，ストラップダウソ方式座標基準系（ジャイ

ロ・パッケージ）の構成用として，スピソ軸およ

びスピソ軸受の陽欧化の改良を行い，表 2. 3. 2 に

示す欧能を得た。図 2. 3. 12 はその外観写真を示

す。以上の積分ジャイロの試作研究と並行して微

小回転角のデジタル計測3）について研究を行うと

ともに，振動加速度によるジソバル系の不等弾性

効果（加速度誤差）の性格を理論的かつ実験的に

解明した4）。

　 さらに，これらの研究と並行して回転振動型ジ

ャイl==･の研究を進めた。本ジャイロの特徴は，入

力角速度の大きさと方向に対応して振幅と位相を

もった振動トルクが出力として得られるので，飛

しよう体のゆっくりと変化する加速度に基く誤差

を除去することができ，かつジンバル支特輯にね

じれ弾性軸を使うことによって固体摩擦に基く誤

差を低減することができる。このジャイロの運動

方程式5）を導き，静特性，動特性を理論的に明ら

かにするとともに，回転振動型レートジャイロ6）

および二自由度回転振動ジャイロ7）（変 位ジャイ

ロとして使える）を数度にわたって研究試作し，

それらの特性を実験的に解明した。また，この試

作研究において，モの主要構成部分，すなわち，

図 2.3.1 2 積分ジャイロ
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または**誤差係数

ュ　ラ　ス　テ　ィ

　價　 性　 能　 率

　磁　 周　 波　 数

　の　　 感　　 度

　の　　 感　　 度

　　　 寸　　　 法

　　　　　　　　 鍛

表 2 . 3. 3 試 作 加 速 度 計 諸 元

単　位

－ -

一

( g /g 2)

一

g r ･ cm

一

g r ･ cm

　　　H z

m V /m R ad

ｄｙｎ･cm /m A

　　　m m

　　　gr

浮 動 振 子 型

(一 次 試 作 )

　　 土4

　1×i o - 3

　 *O ｡0 2 5

　　5.0 2 ，

　 57 .8

　　 40 0

　　5.0 5

　　 54 1

7 2 φ× 1 0 4

　　 6 54

ジャイロモータに関する研究8~10）を行った。モの

なかで，ドラグカップ型ジャイロモータの同期化

制御の研究11）およびスピン軸受にプラスチックを

利用した動圧空気軸受の研究試作により二自由度

回転振動型ジャイロの小型長寿命化に成功した。

（３） 加速度計に関する研究

　人工衛星の打上げにおける飛しよう体の誘導に

用いられる加速度計は，周波数範 囲 D C より約

10 H z 以上で高分解能かつ広範囲な加速度を検出

する必要がある。要求性能は飛しょう体 の 大 き

さ， ミッションなどにより異なるが，加速度範囲

図 2. 3. 13　浮動振子型加速度計

浮 動 振 子 型

(三 次 試 作 )

　　　　　 一

　　土 12

　2 ×io - 5

　　　　　 －
　 *0. 0 2 0

　　　　　 －

　　1.0 4

　　　　　 －

　 37. 8

　　　　　 －
　　120 0 0

　　　　　 －

　　9.9 1

－

　　 14 1

　　　　　 －
　62 φ× 65

　　　　　 －

　　 480

フ レ キ シ ア ・

ヒ ン ジ ッ ド型

　　 土30

　 1×i o - 6

* * 1 . 9×i o - 5

2 . 6

-

7 . 0

-

2 5 6 0 0

　　　　 3 5

　　　 8 0 0

5 0 . 8 φ× 4 8

　　　 2 30

磁力支持型

　　土 15

　3 .3× 10 -3

* *7 .9×i o -5

0 . 9 8

-

7 1 . 3

-
1 2 0 0 0

　　19

　11 8＋ 92

5 6 φ× 80

　　42 5

±10 G  ( G ; 富力加速度)以上，分解能 1×10-5G

を目標として，アナログトルク常住平衡方式の浮

動振子型加速度計の研究試作を行った。第１次試

作12)では，十分な性能は得られなかったが，試作

結果から問題点を明確化することができた。第 ２

次試作13)では，直線性および動特性の向上，検出

範囲の拡大化等に関する問題点を解決し,表2.3.3

に示す良能を得た。図 2.3.13 は，右側が第１次

試作，左側が第２次試作の外観写真を示す。

　慣性航法系において，速度および距離は加速度

計の出力を積分演算して得られるので，この積分

の精度の向上が要求される。そこで上記の加速度

計をデルタ変調によるデジタル・トルク常住平衡

方式 (パルスリバランス方式 ) で用いることによ

って出力14･15)をデジタル化するパルスリバランス

方式の研究を行い，速度・距離検出系の問題点を

明確化した。

　また回転振動型ジャイロの研究成果を基に，不

釣合質量と速心力振子とをジソバル構 造 で 支持

し，回転させ，回転軸方向の加速度をジンバル支

持部の握れ振動の振幅として検出する回転振動型

加速度計16)の考案試作を行った。さらに，動圧空

気軸を利用した直線変位型サーボ加速度計を考案

－ 10 1 －



し，試作研究中である。本加速度計は，クロスカ

ップリング誤差および固体摩擦項による誤差の低

減を目的としたものである。

(４) 誘導用センサ系に関する研究

　 ストラップダウン慣性航洗米に用いる積分ジャ

イロは，入力角速度の大小にかかわらずジャイロ

入力軸とジャイロを取付けた機体軸(入力基準軸)

のなす角が 10-5 rad 以内であり，かつ 最大 入力

角速度が 15゜ /s 程度になることが要求される。こ

のため積分ジャイロにも前記のデジタル・トルク

零住平衡方式の適要が必要となる。そこで三住設

の非線形要素を含むデルタ変調による制御系を設

計し，積分ジャイロとの適合度につ い て の研 究

(特別研究)を進めた。その結果，米 の安 定 度 が

10-4 のオーダであるデジタル・トル ク・リバ ラ

ンス方式の積分ジャイl==117)が得られた。

　先の浮動振子型加速度計を用いたデジタル・ト

ルク常住平衡方式の研究において系全体の問題点

が明らかになったが，さらに速度・距離検出米の

高精度化について検討した結果，加速度計の性能

として分解能が 10 -6 g のオーダでかつ最大入力が

±20 g 以上であること，しかも出力軸 まわ りの

慣性能率が小さくかつ時定数が小さいこと等の条

件が必要となった。よってそれらの条件に適合す

るヒソジッド・ペンデュラム型加速度計，デジタ

ル・トルク零住平衡制御回路(二住設方式)および

矩形方式のデジタル積分器の研究試作を行った。

その結果 ,表 2. 3. 3 に示す度能でかつ図 2. 3. 14 に

示す小型のヒンジド・ペンデュラム型加速度計18)

を得た。この速度計とデジタル・トルク常住平衡

制御回路とを結合 し て，米の安定度 4.9×10-5 g

(デジタル方式 )，リバランスモードにおける最大

誤差 16 cm /sec の性能が得られた。また距離算出

における積分刻み誤差は,   800 H z の刻 みに対し

て 1.2×10-5 であった。本研究によって速度・距

離検出米の高精度化か確立した。

　浮動型センサ (積分ジャイロ，加速度計) の出

力軸は，工作精度の高い宝石・尖軸受を用いてい

　　図 2.3.14　ヒンジド・ペンデュラム型加速計

勤型とはいえ，この軸受に多少の負荷が加わり，

これがランダム誤差の原因となり，性能向上を妨

げる要因となる。そこでこの出力軸 を無 接 触で

拘束する自己制御ハ種磁力支持軸受 の研 究を 進

め，その磁気軸受の語定数を決定するための理論

式19,20)を導き，高精度実験により設計法を確立し

た21･22）。さらにこれを浮動振子型加速度計に適用

した結果，表 2. 3. 3 に示すごとく分解能が約二桁

も向上した。現在，各種外乱による磁気軸受の効

果について研究を進めている。

（５） 慣性航法示に関する研究 23,24)

　 センサ誤差係数と飛しよう経路誤差の関係を誤

差マトリックスの方法を用いて解析し，飛しょう

経路誤差から遂にセンサの要求精度を決定する手

法 25）を研究した。さらに研究を進め，α 誘導をモ

デルとして，誘啓示を合んだ総合シミュレーショ

ン26）によりセンサ示の評価を行い先の手法の妥当

性を明らかにした。

　 これまで，誘導誤差の固有誤差および飛しょう

体の運動（角逐勤または加速度）に影響される誤

差の低減化の研究を進め，ほぼ所期の目的を達成

したが，センサ示には多少の誤差が残る。この誤

差が航法値段の計算示の誤差と結合し，航法示の

精度を低下させる。よって，これら誤差の補正技

術の確立をはがるため，大型電子計算機を用いて

シミュレーショソ研究を進めるとともに，先に述

べたパルスリバラソス積分ジャイロを座標系に組

るが，この回転部には必ずガタがある。また，浮　　込み（ストラップダウソ・ジャイ p パッケージ）
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小 型 計 算 機 と 結 合 し ， 実 時 間 に よ る 誤 差 補 正 技 術

の 評 価 実 験 を 進 め つ つ あ る 。

　　　　　　　　　　 文　　　 献
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2 . 3. 5　 人　 間　 工　 学

　 当所 設立以来 の準備期 間を 経て，昭和 35年 に人

間工学研 究室 が設置 され， 具体的に 研究成果 が出

納 めた のは世界 の航空 路に大型 ジェット輸 送機 が

就 航して間もない時期に当 る。当時 航空機に 間す

る人 間工学的課題 は第 二次大戦 まで のモれとは質

的に 異な るものにな っていた。従前 の研 究課題は

航空機に人 間を適合 させるた め医学や心理学 の側

か らの（ デ）パイ 1===い ト の選抜・訓練の課題 ,（ 口）

新 しい作業 環境としての航空環境 内に存在す る有

害要因 の解明とそ の除去方 策の樹立に 関す る課題

等であ った。 それに反 して当所におけ るヒューマ

ソ・ファ クターの研究方針は機械 としての航空機

の諸特性を人間 の諸特性に適合せ しめ ようとす る

試 み， またモ のため の人間 の諸特性 の解 明へ と研

究 の重点を 移し， システム全体 としての望 ましい

マソー マシソの適合関係を 明らかにす る事 が基本

方針 とな った 1）。

　モ の後今 日まで の十数年間 ,   3 .5 節 に 述べ る汎

用飛行 シミュレ ー タ設 備， ＶＴＯＬ 機操縦研究設

備 の建設作業を手始め として，「操縦に 関 す る 人

間工学的研究］を通じ て，従来 ともす ると対症療

法的手段 として動員され勝ちであ った航空 の領域

における人間工学の研究を真に工学の基盤の上に

定着させる上で一応の成果をみたと考えている。

以下にモの研究活動を振り返り，その流れを重点

的に述べる。

（１） 航空計器読取りに関する研究2）

　航空機一パイロット系のインターフェースとし

ての航空計器の読み易さ (legibility) は運航の安

全の観点から極めて童姿であり，読み易い（遠く

正確に読み取れる）ダイアル・デザインの要因を

明らかにする必要がある。この課題を解明するた

めに眼球運動を測度として各種航空機に現用され

ている高度計および各種ダイアル・デザインの特

徴を強調した計器の評価を行った。読み取りの遠

さ，正確さはそれぞれ眼球の凝視頻度と相関が高
く

眼球運動の請訓度がダイアル・デザインを量

的に評価する上で有用であるばかりでなく，眼球

運動のパターンから読み取り過程の解析にも役立

つ事を明らかにした。現在広く採用されている飛

行計器の Ｔ 型配列もパイロットの眼球走査軌跡

の知見に基づいて標準化されたものであるが，新

しい視覚的情報呈示メディアの設計に当り，眼球

運動による評価は有効であることが認められた。

（２） パイロットの作業負担に間する研究

　人間一機械系の設計に際して，表示値段なり操

縦装置の優劣・得失を何によって評価するかは人

間工学的研究の重要な課題である。普通はミッシ

ョソ・パーフォーマンスを測度とするが，操縦す

るパイロットの努力，言い換えると人間に課され

た作業負担をあわせ用いる必要がある。航空機の

操縦のように目に見えない情報処理作業の占める

割合いの大きい作粟では特にそうである。

　そのような精神作業の測度として心拍数，呼吸

数，精神電気反射（ＰＧＲ）を採り上げ，当所実験

用航空機を用いて９名のパイロットについて離着

陸，一発停止を含む一般的飛行課目に関して上記

心身反応の測定を行い，各飛行課目に対するパイ

ロットの主観的緊張度（一対比較尺度構成法によ

る）との相関を求めたところ，図 2. 3. 15 に示す

ように心拍数の変化は主観的作業負担とよく一致
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　 図 2.3.15　正操縦士脈拍増加率と緊張度の比較

し，優れた測度であること，また離着陸や一発停

止時には，安静時に比して心拍数が 70～90％ 増

加し，本実験が小型機でかつ比較的交通量の少な

い空港周辺で行われたにもかかわらず強度の緊張

を強いられていることが明らかにされた 3)。

　さらに操縦中の心身反応の研究を進め，機上用

連続最高血圧測定袋綴を試作して同様の飛行実験

を行った。モの結果 ( 柏 飛行課目に対する最高

血圧と心拍数の増加は極めてよく一致すること，

(ロ)精神的緊張と最高血圧の変動が一致すること

等がわかった。また脳波 (E E G ) の利用に着目し，

実験室内での精神作業中 (暗算，空間把握等) の

脳波を測定しそのパワー・スペクトラム分析を行

った。モの結果精神作業中に β 波 (約 20 H z) の

みならず α 波 (約 10 H z) もみられること， 3～

4 H z 前後の徐波と思われる低周波成分が前 頭部

に優位に現われる結果を得ている。一般に脳波は

精神作業の場である大脳皮質の微少電位変化の集

約されたものであり，精神的作業負担の最も直接

的な測度として将来の有形|生が期待できるが，反

面誘導された脳波には眼球運動，脈拍，呼吸等に

よる電位変化が混入していることも考えられるの

で，目下実験条件をより敵密にして，これらの要

因を除いて分析検討を進めている。

　パィロットの操縦作業を大別すると一つは運航

管理者として注意，判断，推理，決定等の情報処

理機能が優位となる側面であり，他の一つはオペ

レータとして飛行運動を手動で制御する手動制御

機能の側面である。人間ー機械系の適正化に当り

設計に役立つモデルを得るためには両者の側面を

総合したモデル構成が必要となる。人間オペレー

タの伝達特性 H（s） は，入出力 i， o の関係から

H（s）＝I（s）/O（s）の形で， 遅れを ともな う擬似

線形モデルとして表現できる。しかし実際のパィ

ロットの操縦のより厳密なモデル構成のためには

人間の特つ多くの非線形特性（入力受容闇値，サ

ンプリング特性，注意配分，制御ロジック，効果

器骨一筋肉特性，レムナソト等）を逐次明らかに

する必要がある。モのような観点からこれまでに

シミュレータ実験，アィアソバード実験により以

下に関する実験的検討を進めてきた。

　（ィ） 不安定系の手動制御限界お よび モ の 特

　　　　 性4）

　（口） 手動制御における M otion C ues の効果

　（ハ） 手動制御における適応性

　（ニ） 入力信号のサンプリング伜欧5）

　（ホ） 手動制御における骨一筋肉系の特性

　（へ） 注意分割事態での情報処理能力

　上記請実験で得られた知見を用いて，操獄中の

パレロットの行動をハィブリッド・システムでシ

ミュレートするアプローチを進めている。

（４） 大型ジェット輸送機運航の安全欧に関する

　　　 研究

　昭和41年は本邦で航空機事故が線発し，航空の

安全に対する研究が強く要請された年である。こ

の要請を受けて人間工学の面で安全運航の向上に

資すべく，41年度特別研究促進調整費およびそれ

に続く特別研究によって以下の２点に重点を置き

研究を進めてきた。

　（ａ） ジェット輸送機の操縦のタスク・アナリ

シス6）

　大型ジェット輸送機のように制御対象が複雑な

（３） パイl==･ ットの手動制御性のモデル化の研究　　 ものの場合には，個々の 問題点ないし課 題は 全
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　　　図 2.3.16　進人跡のＨＵＤ 表示パターン

体との関連で考えないと真の問題の所在があいま

いになり，正しい解決の方策が見失なわれ勝ちに

なる。したがって航空機一パイロット系の行動を

体系的に把握し客観的に記述することがまず必要

となる。このような観点から，運輸省航空局，日

本航空（株）の協力を得て D C -8 型機を 対 象 と

して正常離着陸時の正副パイロットの作業分析を

行った。（白 査察パイロット， 正副パ イロット

および訓練教官の面接調査，（口）実機お よび シ

ミュレータによる撮影機，録音機を用いた操縦動

作の分析の結果から，パイロットの機能は人間の

情報処理能力ないしは四肢の構造からみてまこと

に限界に近い使用状態であることを明らかにし，

下記の課題に関してさらに多方面から検討を行う

必要を指摘した。

　（イ） 情報の統合表示

　（ロ） 操作機器の簡略化

　Ｏ ）ヽ 乗員間のタスク配分の再検討

　（ニ） 航空機のパーフ ォーマソスと操縦の総合

　　　　 監視システムの必要性

　（ホ） 操縦環境の改善

　（ｂ） 総合表示寂の研究

　前項で指摘した情報の統合化は，従来の航空機

用 の個別計器 がに1綾 の運動を個 々のベ クトルとし

て表示す るのに対 して， 白綾 の運動を直観的 ・全

体的に把握す るのを容易にしかつ錯覚・誤操作を

防止するこ とをね らって操縦に必要な情報を 統合

し， パ ターンと して表示し ようとす る も の で あ

る。 着想としては古くから考えられてい たが， 計

算機技術と高輝度 C R T の 開 発にともない 英仏米

の各国で争って開発試験研究が進められる ように

なった ＥＡＤＩ，ＨＳＤＩ，ＭＦＤ，ＨＵＤ 等と呼ばれ

る統合 計器がこれに 当る。

　 当所 でも統合 計器 の 一 例 と し てヘ ッド・ア ッ

プ・デ ィスプレイ（ＨＵＤ）を採 り上げ， これを 試

作 して，実 験綾評価試験を 行って良好 な成績を 納

め， 統合 表示法 の研究の進 め方に関して将来の見

通 しを得た。

　試作 ＨＵＤ は図 2 . 3. 1 6 に 示 すよ うに， コ ック

ピ ット風防住 設に取 り付け たハ ーフ・ ミラ ーに，

飛行 デ ータを計算機で処理 して高輝度 ＣＲＴ に描

い た統合 表示 パタ ーンを レンズ系 によ り無限遠方

に 焦点を 結ぶよ う技映す る表示 システ ムである。

した がってパイロ ットは表示 パタ ーソから容易 に

自損 の運動を把握で きるとともに， ハ ーフ・ ミラ

ーを通 して，眼球 の焦点を変え ることなく外 部視

界か らの情報を取得で きるとい う利点をも ってい

る。

　 この ＨＵＤ を Y S -:L1 綾 に 搭載 し て 進 入 ・着

陸段階 の飛行試 験でそ の有姶 欧を 評価 した所， ﾉl

イ ロ ットの晋 匿干渉は少な く，ＨＵＤ への慣熟も

短時 間で可能 であ り， パイロ ットの情報取得 も個

別計器に較べ て格段に容易にな ることが明らかに

な った。

　今後 さらに 航空 統合表示法 の研究を推 し進 め，

単に 飛行 尉報 のみでな く航法情報，飛行 デ ータ，

警報，操作手順 のチ ェ ック・リスト等 も含め て必

要な情報を，必要に応じ て呈示で きる多用途統合

表示 の研究を進め て行 く計 画であ る。

　　　　　　　　　 文　　　 献

1）高木ほか; 人 間工学 ,  6-3 (昭 45)  111,   2 ) T R -
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9 9,   3) T R -105,   4 ) T R -367,   5) T M -255,    6) T R -

215,   7) 百名; システムと制御，15一一1（昭 46 ) 61

2 . 3 . 6　 シ ミュレ ーシ ョン技術

　 わが国における航空工業 は，戦後 1 0年 間 の空白

時 代かお り， その間に世界におけ る航空技術は長

足 の進歩を 遂げ てお り， シ ミュレ ータも利用され

始 めてい た。 目本の航空再開と同時 に， 航空技術

審議会第１号答申におい て， シ ミュレ ータの必要

性 が強調され， それに もとづき， 昭和 34年 からシ

ミュレ ータおよびシ ミュレ ーシ ョソ技術の研究が

開始 され， 3 6年 から本格的な汎 用飛行シ ミュレ ー

タの計画が予算化 とともに実行に 移され， 38 年 ７

月完 成を みた。 41年 に は離 着陸用 模擬視界値段も

完 成し， 航空 機の設計開発お よび各種の研究に用

い られてきた， また， 47年 度よ りシ ミュレ ータ用

計算機の老 朽化 に より， その近 代化 計画も進 めら

れ，新 しい シ ミュレ ータ用 計算機システ ムも 50年

２月 末完成 し， よ り幅の広い シ ミュレ ーシ ョンが

行 えるよ うになった。 これらのシ ミュレ ーシ ョソ

技 術の研究としては，下 記の内容のものが行われ

た。

（１） 研究開発用 フラ イト・シ ミュレ ータに開す

　　　 る研究

　 航空機お よび l==1ケ ットの研究開 充 用 の フ ラ イ

ト・シ ミュレ ータは，わが国で まった く経験 のな

い 装置であるので， 開発に先立ち，問題点となる

可 能性のあるものにつ いて予備実験を行った。 そ

の主 なものは，（ィ） 航空機等の飛行運動を 模擬

す る計算機方式 の検討，（ロ） フ ライト・テ ーブ

ル模型 製作に よるフラ イト・テ ーブルの方式 の検

討， ０ ）ヽ 電 気サ ーボ式 座標変換計算機の試 作に

よる座標変換計算方式 の検討，（ニ） 模擬視 界装

置の映写方式 の予 備実 験等を 行った。

　 3 6年 ，汎用 飛行シ ミュレ ータ設 備の予 算化 で，

上記 の予 備実 験成果を生かす とともに， よ り詳 細

な設計研究を 行った。 モの主 なものは，（ィ）航空

機動特性模 擬装置 の規模決定 のため の ＯＲ，（口）

フラィトテ ーブル装置 の性能お よび 制御方式 の検

討， ０ ）ヽ 模 擬操 縦席の可動方式，計器方式，模

擬視界方式，操舵力模擬負荷装置の方式模対等で

ある。 38年７月末，本設備は完成した1~12)。その

後，ＶＴＯＬ 機の研究の必 要 性 よ り，離 着 陸 用

模擬視界装置の検討を行い， 40年度に予算化とと

もに詳細設計を行い， 41年度に完 成 した13~15)。

（3. 5. 1 および 3. 5. 2 参照）

（２） フライト・シミュレーショソ試験技術に開

　　　 する研究

　本研究はシミュレーショソ技術と試験法を確立

するために行われた。

　（ａ） シミュレーショソ技術としては， 飛行運

動のシミュレーションの方法，操縦系統のシミュ

レーションの方法，可動模擬操縦席と模擬視界駆

動のためのシミュレーションの方法について実験

研究を行い， シミュレーショソ技術を確立した。

この成果は，中型輸送機，中型ジェット輸送機,対

潜飛行艇，水陸両用救難機の設計開発に応用され

たほか，各種の応用研究に用いられている16~21)。

　（ b ） 航空機のシミュレーション試験法の確立

　本研究としては，シミュレー剃試験の手順，評

価法，データ解析法の確立をはかるために，主と

して受託試験研究を中心として行い，受託試験に

反映させた17-20)。

　（ c） モの他， シミュレータ要素として，油圧

模擬負荷に開する研究を,40～45年にかけて行い，

油圧模擬負荷装置の問題点を理論的実験的に明ら

かにした。さらに，自動着陸研究用のハイブリッ

ド計算機の計画を昭和43,   44年の２年度で行い，

以後，自動着陸のシミュレーション に用 い て い

る。（2. 3. 1 （2）参照）

（３） ロケットの誘導制御のハイブリッド・シミ

　　　 ュレーションに関する研究

　誘導制御系まで含んだロケットの運動は，姿勢

制御系のような非常に遠い計算を要する部分と，

誘導を含んだ軌道計算のように比較的ゆっくりし

た計算でよい部分とがある。前者をアナログ計算

機で，後者をデジタル計算機で計算 し， 両者 を

Ａ-Ｄ，Ｄ-Ａ 変換器で結ぶという所謂 ハ イブリッ

ド・シミュレーションは世界各国で行われていた
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が，わが国では一般的な大型ロケットを対象とし

ては本研究が始めてのものであった。計算システ

ムとしては汎用飛行シミュレータ（3. 5. 1 参照）

と大型電子計算機とを結合したものであった。シ

ミュレーションの実例計算には科学衛星打上げに

用いられているスカウト型ロケットを と りあ げ

た。プログラムをアセンブラで書き，アナログ部

とデジタル部の受け渡しに工夫を加える（例えば

径路角を通じて結合するなど）ことにより実時間

計算が可能になった。また，アナログ部のスケー

リング誤差， A -D 変換における皇子化誤差，デ

ジタル計算部における時間きざみなどが，シミュ

レーショソ精度に及ぼす影響について有用な資料

を得ることができた18･19）。

（ 4） シミュレータ用計算機システムに関する研

　　　 究

　汎用飛行シミュレータ用計算機システムの老朽

化により，本計算機システムの近代 化 計 画 と し

て，従来のアナログシステムより払　より高精度

かつ幅の広いシミュレーションの可能な計算機シ

ステムの計画を 47年度より行った。システムの基

本要求事項として，使用目的，必要性能，必要機

能等の検討を行った。モの主な事項は，（イ）シミ

ト ウ ェ ア の 設 計 を 行 い ， 5 0年 ２ 月 末 ， 本 シ ス テ ム

は 完 成 し ， 5 0 年 度 よ り 本 格 的 な 運 用 に 入 っ た 。

（ 3. 5 . 3 参 照 ）

（ ５ ） シ ミ ュ レ ー シ ョ ン に よ る 応 用 研 究

　 研 究 開 発 用 フ ラ イ ト ・ シ ミ ュ レ ー タ を 用 い て 行

っ て き た 応 用 研 究 は 昭 和 38年 か ら 現 在 ま で 非 常 に

広 範 囲 に わ た り ，自 動 飛 行 制 御 ， 自 動 着 陸 , F T B ,

エ ソ ジ ソ 制 御 ， 操 縦 士 の 人 間 工 学 的 研 究 が あ る 。

（ 2 . 3 . 1 （1 ），（ 2 ） お よ び 2 . 3 . 5 参 照 ）

　　　　　　　　　 文　　　 献

　 1）T R - 7 0， 2） 松 浦 ; 航 空 学 訪 ,   1 1 - 1 0 9  (昭 38 ) 4 3 ,

3） 松 浦 ，ア ナ ロ グ 枝 研 会 資 料 ,   3 - 4  ( 昭 38 ) 7 ,   4 ) 松

浦ほ か ; 航 医 心 学 詰 、 1-2 （昭 39 ) 6 7、 5） 松 浦 ほ か ;

計 測 と 制 御 ,  4 - 7    (昭 40 )  4 5 6 ,    6 ) 池 谷ほ か ;　日立 評
　　　　　　　　　　

ra
z
?

肱

㈲

ツ

几

4 7-7  (昭 40)  1257 ,   7 ) 池谷; 電気学詰 ,  86-928

5， 8） 樋口ほか; 機械学詰,  69-569 (昭 41）

堀川； アナログ技研合資料,   3-4 (昭 38 ) 21,

工学,   4-3 (昭 43) 198

4 2 )   3 6 ,    1 1 ) 百名；

百 名 ， オ ー ト メ ー シ

ョン,   15-7  (昭 45)  17,   13) 百名ほか;　テレビジョン

学誌,  21-3 (昭 42) 161,   14) 百名； 照明学誌,  51-11
昭

氏

；

ぐ

８

名

4 2 )   6 59 ,    1 5 ) T R - 1 6 9 ,    1 6 )   T M - 7 8 ,    1 7 ) T M -

1 8 ) T M - 8 7 ,   1 9 ) T M - 2 0 1 ,  2 0 ) T M - 2 1 5 ,  2 1 ) 百

人 間 工 学 ,    3 - 3    (昭 42 )   2 4 3 ,    2 2 )   T R - 1 8 9 ,    2 3 )

Higuchi ほか; Proc. 8th IST S (1969) 839

ュレ ーショソ模擬演算能力が従来のアナログ方式　 2.3.7 数 値 計 算 法

に比べて 4～5 倍の能力を有すること，この点よ

り，アナログ方式は不適当で，デジタル方式を採

る必要がある。（ロ） 将来の航空機システムすな

わち航空機の自動化システムの研究に使用できる

こと。（ハ）シミュレータとして模擬操縦席は 5～

6 自由度可動ができること。（ニ）多 目的同時使用

が可能で，取 り扱い賜さ，安全欧，稼動率の点て

高能率システムであること等である。これらの検

討をもとにして，さらに詳細検討を行った。単一

計算機方式とマルチコソピュータ方式について，

基本要求事項，シミュレーショソ・ミックス，コ

ストパーフォソマソス等を検討し，５ 台のミュコ

ンによるマルチ・コソピュータ方式を採ることと

した。これは世界的にみても初めて の試 み で あ

る。その後，ハードウェア構成，詳細設計，　ソフ

　数値計算法の研究が数学的研究の一分野として

明確に意識され，モの系統的な研究の必要性が認

識されたのは比較的近年のことであり，その歴史

は高々30年程度にしかすぎないが，電子計算機の

発達とモの利用分野の急速な拡大に刺激されてモ

の研究は世界的な規模で量質ともに急速な発展を

遂げ，現在では数学的研究の数多い分野のうち最

も研究論文の多い分野の一つに数えられるに至っ

ている。当所においても数値計算法の研究は昭和

35年に計数型電子計算機設備 D atatron 205 が設

置された年に始められた。本項ではそれ以来のこ

の研究分野におけるあゆみについて述べる昿 モ

の前にここで数値計算法の研究といった場合，そ

れがどんな内容をもち，どのような研究態度でそ

れに対処してきたかについて述べておくことにす
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る。とい うのは数値計算法の研究の歴史が浅いこ

とおよびその利用分野が多岐に亘っていることか

らその研究内容および方法について一致した見解

かおるわけでなく，その内容と方法については各

人各様の見解かおるといった状況が存在するから

である。一つの見解ぱ 数値解析は関数解析の一

分野である”とする。この見解によれば数値解析

は近似解の構成法とその近似理論に限定されるこ

とになり，実際計算における難易は無視される。

　別の見解ぱ 数値解析とは決定された一つの近

似方式を現実に存在する計算機で如何にして有効

に解くかということと，得られた数値解と近似式

の解との近さを論ずることである”とする。この

見解によれば得られた数値解と問題の真の解との

関係についての研究は数値解析の守備範囲から脱

落することになる。 また数学以外の分野の研究者

は数値計算法の研究は具体的問題を 実 際に と く

際，常に生ずる雑多な計算技術的な問題の解決か

らプログラム技術の問題までを合むべきであると

考えている。我々は航空宇宙技術の研究において

計算機が空気力学および構造力学の研究分野で広

く利用されている状況と，これらの内容が数学的

には微分方程式の初期値問題，境界値問題の計算

に帰着されることおよび微分方程式の計算法の研

究がこれらの分野以外にも広く応用できることを

考慮して,主たる研究対象として,種々の微分方程

式の数値計算法を選びだし，これらの方程式の近

似解の構成法，近似理論および近似方程式の解決

についての研究を進め，また近似方程式の計算法

に関連して連立代数方程式の数値計算法の研究も

あわせ行ってきた。そしてプログラム技術，計算

技術の問題に関しては問題が一般性を失なわない

場合に限りこれをとりあげて研究を行ってきた。

　 記述の便宜のため研究期間を第一期と第二期に

おけることにする。

　 第一期　昭和 35年度～41年度

（１） 偏微分方程式の初期値問題および初期値境

　　　 界値問題の研究

　 これらの問題に対する差分法および特性曲線法

の研究を行った。差分法の研究は当時わが国にお

いて余り例がなく，モのため最も典型的な定数係

数放物型方程式に差分法を適用した場合の誤差伝

播の安定性の問題，近似方程式を反復法を用いて

解いた場合の収束の問題について判 定 条件 を 与

え，変数係数を合めた偏微分方程式に対する高精

度差分法の一般的構成法を与えた。これらの理論

的結果は数値実験により催かめられた1)。次によ

り一般的な放物型，双曲型の方程式に対する２段

階および３段階の差分法を各種構成し，それぞれ

の差分法が収束するための条件が差分法から導び

かれた代数方程式の根の絶対値の大小に依存して

定まることを示した2)。この二つの研究により航

空宇宙技術の研究において生ずる具体的な偏微分

方程式の初期値問題等に差分法を適用する場合に

生ずる種々の実際的問題点の解決法 が 与 え られ

た。 またこれらの典型的な問題の研究に平行して

電磁流体力学的衝撃波の発生問題に差分法を適用

し，得られた数値解の検討から複雑な問題に対し

ても差分法は解を得るための有効な手段であるこ

とを実証した3)。

　特性曲線法による数値計算法は通常の差分法と

異なりその適用は双曲型の方程式に限られるが，

航空宇宙技術の研究においては圧縮性流体の丼池

常識および圧縮性流体の超音速定常流がこの型の

方程式により記述されるために重荷である。特性

曲線法に関する研究において最も一般的な二次元

準線型双曲型方程式を対象として三つの型の特性

曲線法を構成し，真の解に対する特性曲線法の解

の近似度を証明し，同時に局所的ではあるが近似

解の収束を証明した4)。また二元速立準線型双曲

型方程式に対しては従来使用されていたものより

も高精度な特性曲線法を構成し，モの高精度性を

超音遠流の具体的計算により示した‰ こ の研究

は D ivergen t-N ozzle をもつ極超音速衝撃 波管 の

衝撃波を合む流れの計算に用いられている。

(２) 微分方程式の境界値問題の数値計算法の研

　　　 究

　 境界値問題の数値計算法としては主としてモソ
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テカルｇ法，境界収縮法，ガラーキン法について

研究した。モソテカルロ法は微分方程式より近似

差分方程式を作り，これを満足する確率模型を作

成し，それに基づいてラソダムウォークを行い解

を求めるものであるが，これを線型楷円型方程式

のデイリクレ問題，ノイマソ問題，二元速立偏微

分方程式に適用し，当時の計算機の速度から考え

るとかなり良好な結果を得た7)。

　境界収縮法は偏微分方程式の論じられている領

域を円または球に写像し，これを同心円または同

心球をもちいた格子点でおおい，近似差分方程式

を構成し，これから変換作用素を作り，それによ

り解を境界から逐次内部へと前進的に計算してゆ

く方法であるが，この方法の特徴は計算速度と記

憶容量が節約できるところにある。この方法の安

定性に関する条件を求め，その結果を種々の線型

楷円型方程式のデイリクレ問題， ノイマン問題お

よびロビソ問題に適用してこの方法の有特注を示

した8)。ガラーキ ソ法に関する研究は当時機体部

と共同で行った変断面梁の 曲げ自由振動9)，平板

真の振動1o)，熟応力を受ける薄真の安定とモの微

小握り振動11) 変厚平板真の振動12) 真の固有振動

数13) 平板真の挑み14)等に関する研究の中でその

数学的基礎づけの必要性が認識されることにより

行われた。この研究においては線型楷円型方程式

および線型飲物型方程式をヒルベルト空間におけ

る作用素方程式として抽象化し，そこでガラーキ

ソ法の収束の証明を関数解析的手法に基いて行っ

た15)。ガラーキン法に関する研究と並行して機体

部との共同研究は特殊な固有値問題(Ｊλリ h )J ニ0

の有効な計算法を開発する必要性を生みだした。

この問題は問題をいくつかの場合に分類し，その

分類にしたがって問題を変形し，これに拡張され

た pow er 法を適用することにより解決された16)。

以上のべたものはすべて偏微分方程式に関するも

のであるが常微分方程式に対してもブラジウス型

方程式の両側無限遠境界値問題の緩和法による数

値計算法の研究が行われた17)。

( 3 ) 連立一次方程式の数値計算法の研究とサブ

　　　 ルーチソライブラリーの開発

　種々の関数方程式を電子計算機で解く場合，計

算する近似方程式は連立一次方程式に帰着するこ

とがしばしばであって，モのためにこの方程式の

数値計算法の研究はかかせな い も の と なってい

る。直接法で連立一次方程式を解く場合，モの数

値的安定性は行列の条件数に決定的に依存するこ

とが指摘されている。このことの重要性にかんが

み種々のベクトルノルムとそれに従属する行列ノ

ルムに関して行列の条件数に関するこれまでの研

究を整理し，条件数と各種線型計算法，射影計算

法の安定性との関連を研究した18）。

　第一期を通じて開発された計算法のいくつかは

サブルーチソライブラリとして ま とめ られ19），

D atatron 205 用に開発されたアルゴール 58 によ

るサブルーチンもライブラリとして ま とめ られ

た2o）。

　第二期　昭和 42年度～現在

　昭和 42年２月それまでの D atatron 205 に替っ

てH IT A C 5020 システムが中央計算機システムと

して導入された。これにより計算機の能力は数百

倍となった。したがって数値計算法の研究も第一

期の比較的単純なモデル問題から複雑なモデル問

題を対象とするようになり，問題の複雑さは計算

の大規模化を生みだす一方，計算法の見とおしを

つけるために問題の解の性質に関する研究の必要

性が生じてきた。

（４） 非線型双曲型方程式の解の研究

　圧縮性流体の運動を記述する非線型双曲型方程

式の大域的な解の性質については多次元問題およ

び多元連立（三元以上）問題が未解決であって，

この様な問題を安心のできる数学的基礎にたって

計算するためには解の存在，一意性，連続依存性

および近似理論など理論的問題の解決が望まれて

いるが，十分に一般的な多次元単独非線型双曲型

方程式の初期値問題の弱い解の存在を，適切に構

成された差分法の極限として証明することができ

た21）。この研究は最近急速に発展しつつある非線

型半群を武器とする研究に引きつがれ非線型半群

一一 1 0 9  ―
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に対する収束理論を発展させることにより十分満　　 領域全体の数値計算を行い ノズル出口下流領域に

足でぎる結果を生みだした 22）。この理論によれば　　 おける自由噴射流の四つ のパ ク ーソ； 強い衝撃

この問題の解は或る差分法の極限と し て定 義 さ　　 波，マッハ反射，反射，膨張波を数値解として捉

れ，一意的に存在してエソトロピー条件を満足す　　 えることに成功した26）。

ることになる。この研究によって多次元圧縮性流　 （７） 粘性圧縮流の数値計算法の研究

体の数値計算法は以前に比較してより明確な基礎　　　 空気力学の運動方程式の理論的解明は通常圧縮

の上に研究ができる様になった。　　　　　　　　　　 性または､粘性あるいは両方を無視して行われるが

（５） 差分法の近似理論　　　　　　　　　　　　　 衝撃波の構造とか衝撃波と境界層の干渉といった

　偏微分方程式の初期値問題と差分法の関係は問　　 問題の解明のためにはこの両者はともに無視でき

題が適切でありかつ方程式が定数係数 の場 合 は　　 ないので N avier-stok es 方程式の数値計算法の研

L ax の等価定理により明らかにされている。問題　　 究が必要となる。この方程式に差分法を適用した

が非線型の場合この定理に対応する理論は本質的　　 場合，差分法は双曲型追分方程式と放物型追分方

には手がつけられていなかったが解か一意的であ　　 程式の両方の性質をもち，計算の数値的安定条件

る場合，一つの初期条件に対して安定な差分法が　　 として両方の安定条件が結合された形で現われる

存在すれば L ax の等価定理と同様な定理が非線型　　 ことが予想できるが，これを各種の差分法に対し

初期値問題に対しても証明できることを示し23），　　 て理論的，数値実験的に確かめ，安定条件に関し

非線型問題に対する差分法の近似理論を発展させ　　 て有利な非対称型の差分法を示した 27･28）。モこで

た。差分法の近似理論の拡張は線型初期値問題に　　 得られた結果は具体的問題に適用するために二次

対しても行われ，線型半群の近似理論を従来まで　　 元非定常流に対しても再確認されに 各程差分法の

の理論より一段と広い視野のもとで発展させる中　　 もつ特性とそれにより得られる数値解の性質が明

で L ax の理論の適用範囲よりもはるかに広い範囲　　 らかにされた。以上の結果をふまえて衝撃波管の

の初期値問題に対して差分法の近似 理 論を 証 明　　流れおよび衝撃波管の中におかれた半無限平板の

し，同時に差分法の sem i-discrete 近似と初期値問　　 周りの流れの計算が行われ28）衝撃波と境界層の干

題の適切さとの間の関係を明確なものとした。　　　 渉問題等に差分法による数値計算法が有効である

（６） 圧縮流の数値計算法の研究　　　　　　　　　 ことが示された。

　電子計算機の高速化，大型化により圧縮性流れ　 （８） モの他の偏微分方程式に対する差分法の研

の差分法による計算も一 次元 の 単純モデルから　　　　　 究

多次元モデルを対象とした計算に移行しつつある　　　 弾性体のまげ振動の４階偏微分方程式の初期値

が，これらの 計 算にしばしば 用いられ る L ax -　 境界値問題にいくつかの差分法を適用した場合，

W endroff型および変形 L ax-W endroff型差分法と　　 その差分法の解に関するエネルギー不等式を証明

衝撃波の前後における数値的不安定性を制御する　　 し，解の安定性,収束についての条件を定めた29）。

ための人工粘性項の分析を行い，さらにこれら差　　 また境界層の方程式を合む非線型放物型方程式に

分法と人工粘性項を用いて得られる数値解の性質　 対する差分法の収束， 誤差の評価を南雲一W est-

の解明を行った 25）。また二次元非定常ノズル流に　　 ph a1の補題の拡張を証明することにより示した3o）。

対して L ax -W endroff法,   L ax-F riedrichs 法, R u -　 （９） 行列計算に関する研究

sanov　法等の差分法を理論的，数値実験的に比較　　　 差分法，有限要素法等 discrete m eth od を用い

検討し，その結果により境界点附近で L ax -F rid-　　て計算を行う場合に零要素の多い行列がしばしば

richs 法を用い内点て L ax-W endroff 法を用いる　　 現われるが，このような行列の最小固有値を計算

ことによりノズル外部領域を合めたスロート下流　　 するのに有利な反復法を開発した31）。この解決は

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 － 110 －



行列が正値の場合には計算時間の点 で有 利 で あ

る。 また，係数行列に零要素の多い大規模な連立

一次方程式の計算のために外部記憶装置を使う場

合のデータ配置等のプログラム技術について研究

した32)。

(10) サブルーチソおよびソフトウェアの開発

　第二期に開発されたサブルーチンのいくつかを

ライブラリーとしてまとめた32･33)。また二次元的

計算結果を Ｘ-Ｙ プロッターに出力するソフトウ

ェア34)および自動制御系の動特性模擬のためのソ

フトウェアを開発した 35)。
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2 .4　 飛　 行　力　 学

　航空機の飛行力学は性能，安定性，操縦性，運

動性，空力弾性等から構成されるが，近年機体と

パイロットの相互作用に重きをおく立場から，安

定性，操縦性に加えて，パイロットの特性，操縦

装胆の特性，大気の乱れ，緊急時の操作特性など

を総合的に把握するいわゆる飛行性に関する研究

が世界的な動向として進められてきた。当所にお

いても創立以来約10年間にわたって行われた獄則

実験による安定微係数の研究 (2.1 参照）に加え

て，飛行欧に間する研究が続けられている。

　本節では，飛行比，突風応答，乗り心地，モの

他に関連した研究にふれる。

　具体的な研究の流れを項を追ってながめて見よ

う。航空技術審議会第６号答申（昭和40年５月）

に基づいて V /ST O L 技 術 の研 究 が組 織 化 さ

れ,ＶＴＯＬ 機についてはフライングテストベッド

（F T B ）の試作および飛行実験，S T O L 機につい

ては小型機の ST O L ｲﾋ 改造および飛行実験，さ

らに双発 ＳＴＯＬ 機の開発計画に関連した飛行性

の研究が進められた。（一部は 2.6 参照）

　これらの研究と並行して，航空機の操縦性を人

間の動作特性と結びつけて，いわゆる人間一機械

系の問題として取扱う一巡の基礎研究が続行され

た。航空機の飛行欧の研究を目途として当所所有

の双発実験機ビーチクラフト 65 型機を ＶＳＡ 化

　（可変安定機化）したのもこの流れにそったもの

である。

　一方，操縦安定性の一面として取扱われた突風

応答の問題も突風獄則の建設に伴って突風モデル

の解明，突風軽減システムの研究へと進んできて

いる。

　 さらに飛行性から乗り心地特性へとの流れに呼

賄ド

　　　Ｏ
ノ ムブ

応して航空機の乗り心地の研究もそ の緒に つ い

た。

　以下現在まで，行われてきた研究の内容を上述

の流れにした がっ て，ＳＴＯＬ 機，航空機の操縦

性，突風応答，乗り心地および性能に大別して述

べる。性能の項には飛行実験による研究の一部と

して，失速，ピトー管の住設誤差および特別研究

促進調整費により行われた異常気象の研究につい

て述べる。なお，ＶＴＯＬ 機の安定操縦性に つ い

ては 2.6 節にゆずる。

2.4.1　 S T O L 機の飛行力学

（１） ＳＴＯＬ 機の横方向操縦性

　飛行機の遅動特性は，速度が遅く な るに つ れ

て，空気力が小さくなり慣性力の効果が大きくな

って，慣性力だけの遅動特性に近づくと考えられ

る。普通の型式の飛行機では，無次元安定微係数

Ｇ。（偏揺れによる横揺れモーメント係数）と Ｇ 。

（横揺れによる偏揺れモーメント係数）が揚力係数

Ｇ に比例するので，低遠の極限に近づく過程で，

特異な遅動特性を示すことが考えられる。そこで

ＳＴＯＬ 機のように， 速度が非常に遅くなった時，

飛行機はどのような横方向の遅動特性を示すかを

明らかにした。

　速度が小さくなって，揚力係数 Ｇ が大きくな

ると，ダッチ l==1 －ルモードの局期は C zぷ 2.0 に

速するまでは長くなり，それ以上では短くなる。

また補助翼のステップ操舵に対す る応 答 は，Ｇ

が大きくなるにつれて，横揺れは振動的になり，

進向き偏揺れ（アドバースョー）が大きくなり，

大きな横滑り角を生ずるようになる1）。

（ 2 ） 種々の ＳＴＯＬ 機の飛行実験

　ＳＴＯＬ 機ヘリオクーリエ，ドルニエ D o 28， ピ

―  11 2 －
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図 2.4.1  (a ) ドルニエ D o 28 の実験結果

ラタスポークの３機について，ＳＴＯＬオペレーシ

ョソ吟のパターンを離着陸カメラで撮影し，モの

結果を解析して，ＳＴＯＬ オペレーショソ吟 の問

題点を追求した。結果の一例を図 2. 4. 1 に示す。

解析の結果次のようなことがわかった。

　ＳＴＯＬ オペレーションにおいては パ イロット

は運用包囲線のバックサイドを用いており，速度

不安定と低連吟の横のコント 1==･ －ルパワ不足とが

相まって操縦の難しさを招いている。通常の運航

における着陸操作は，径路角，速度などにかなり

の余裕をもって行われる2）。

（ 3） 小型単発 ＳＴＯＬ 実験機

　小型 ＳＴＯＬ 機の安定操縦性， 特に離着陸運用

時における性能および諸特性の資料を得るため40

年度末に小型単発機を実験機用に若干 改 修 した

“F A 200 改” 型機を購入した。 41 年度からほぼ

一年間 ＳＴＯＬ ｲﾋ改造の資料を得るため，高揚力
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　　　 図 2.4 .1  ( b ) ド ル ニエ D o2 8 の実 験 結 果

装 置 の 二 次 元 実 験 を 含 む 三 次 元 風 洞 試 験 を 行 っ た

の ち 改 造 に 着 手 し た 。

　 一 方 ， 飛 行 実 験 は 原 型 機 の 基 本 的 な 飛 行 欧 能 ，

飛 行 特 性 ， 特 に 離 着 陸 特 性 を 知 る こ と に 主 眼 を 置

い た 。 ま た ， 搭 載 用 計 測 シ ス テ ム の 小 型 軽 量 化 の

必 要 性 が 高 ま り， こ の た め の 資 料 を 得 た 。

　 4 3 年 度 か ら は S T O L ｲ ﾋ さ れ た 実 験 機 “ F A -

2 0 o x s ” ( E l 2 . 4 . 2 ) の 実 験 に 入 っ た 。 s T O L ｲ ﾋ

改 造 な ら び に 附 帯 工 事 の 主 な 点 を 列 記 す れ ば ，

（ イ ） 主 翼 前 縁 の フ ル ス パ ソ 固 定 ス ラ ッ ト ， （ ロ ）

フ ラ ッ プ ， エ ル ロ ソ 前 縁 の 分 布 吸 込 式 境 界 層 制

御 （ B L C ）（ 吸 込 系 統 を 図 2 . 4 . 3 に 示 す ）， （ ハ ）

エ ル ロ ソ の フ ラ ッ ペ ロ ソ 化 ，（ ニ ） B L C 用 エ ン ジ

ン お よ び そ の 制 御 系 の 後 部 座 席 位 置 へ の 搭 載 ，

（ ホ ）計 測 機 器 搭 載 の た め 副 操 縦 装 置 の 撤 去 等 で あ

る 。 さ ら に ， 計 測 機 器 を 小 型 軽 量 化 し ， テ レ メ ー

―  1 1 3 －



吟

　　　　　　 図 2.4.2 F A -200 x s 機

タにより地上でデータの記録をした。 F A -200 X S

による一連の基本性能および飛行特性実験を終え

て，45年夏，福井空港で離着陸実験を行った。モ

の後，主翼固定スラットを外し，失速実験等を行

い B L C の効果を調べた。

以上で単発 ST O L 実験機

による ST O L 形態を主と

する実験は47年度に終了し

た。 B L C による揚力増加

は当初期待したほど得られ

なかったが，主翼スラット

による効果は大きく，低速

，高這角時の安定操縦特性

の資料を得た。実際の着陸

では胴体形状による着地姿

勢の制限から最大迫角が押

えられ，スラットによる揚

力を十分使用できなかった
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が， ST O L 運用に関する貴重な資料を得た。なお

実験機は48年度に B L C 用エンジンを撤去し，副

操縦装置も復元，現在航空機の乗 り心地の研究と

失速々度の研究のために使用している3̂‘5）。

（ 4 ） 双発プロペラ ST O L 機の安定操縦性

　当所で計画された双発 ST O L 機について検討

を行った。　この ST O L 機の詳細については 2.6

節にゆずるが，プラペラの後流効果および強力な

フラップの効果を利用した ST O L 機であ る。し

たがって，低速飛行時に生ずる安定操縦性の劣化

のみならず，前述のプl==1ペラ効果，フラップ効果

のため，安定操縦性に種々の特徴ある影響を及ぼ

すと考えられたのでそれを明らかにした。

　縦安定への効果は次のとおりである。プロペラ

後流の影響で，吹き下ろし効果が大きく，安定徴
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図 2.4.4　 フゴイドモードの特性

エ ルロ ン

クランプ

　図 2.4.3 阪 込 系 統

係数 丿凪 （迎え角変化による縦揺れモーメン Ｏ

が小さくなり，プロペラの影響のため安定微係数

丿血（速度変化による縦揺れモー メント）が大き

くなる。これらのことが影響して，フゴイドモー

ドの振動数が大きく，安定が悪くなる（図2.4.4)。

また，突風に対する応答特性が悪くなる。

　横方向安定では次のような多くの問題点を明ら

かにすることができた。強力なフラップを装備し

ているため安定微係数 Ｘ づ 偏揺れの減衰モ ーメ

ント）が大きくなり，ダッチ 1==･ －ルモードの安定

－ 11 4 －
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図 2 .4.5　スパイラルモードの特性

4 秒

は良くなるが，プロペラ後流の影響で安定微係数

鳥（横辻りによる横揺れモーメント）が小さくな

り，低速における安定微係数 長 （偏揺れに よる

横揺れモーメント）の増大と相まってスパイラル

モードの特性を悪 くす る（図 2 .4.5 )。また，低

速であることにより安定微 係数 恰（横揺れ角に

よる横力），罵べ 横揺れによる偏揺れモーメン Ｏ

が小さいため,   sideslip excursion 特性がかなり

悪い 6）o

　　　　　　　　　 文　　　 献

1） 航空学詰1 4, 1 45 (昭41),  2 ) T M -146 ,  3 ) T R -229,

4 ) T M -2 02,  5) T M -26 4,  6) T R -163

2 . 4. 2　 航 空機の安定性，操縦性

（１） 人 間の静的 不安定系 制御

　 ヘリコプタあ るいは ＶＴＯＬ 機には，安定操 縦

性に関して機体自体の安定 度が負に なる飛行状態

がある。 したがって， このよ うな航空 機を操 縦す

るパイロ ットに要 求される能力 は，通常 の安定な

性 質を もつ 航空 機の場合 とは，本質的に 異った も

のである。人 間が簡単 な静的不安定一 次系を 制御

する場 合を 例に とって， モのよ うな場合人間は如

何なる能力を発揮す るかを，理論 解析お よび シ ミ

ュレ ータ実 験で 検討を行い， 次の こ と が わ か っ

た。

　静的 不安定系 の制御が可能な のは，人間 が比例

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 －

操作を意図した場合のみであり微分操作，あるい

は積分操作によって制御することは 不 可能 で あ

る。また，被制御系の特性が与えられた時，系を

安定に制御し得る人間のゲイソの大きさには上下

限がある。さらに，実験結果によれば，操縦者が

制御することができる静的不安定系の限界は，倍

増時間で 0. 173 秒であった1)。

( 2 ) 縦の飛行欧基準

　航空機が備えるべき望ましい安定操縦特性を規

定する飛行欧基準では，航空機の固有運動，云い

換えると安定特性によって論議され るこ と が多

く，操縦の面から検討されることが比較的少なか

った。従来，縦の短周期運動特性を規定する量と

して，モの系の動安定特性を示すパラメータであ

る，固有振動数 (f n = 0>n/2π) と減衰係数 (こ) が用

いられていることはこのことを如実 に 示 し てい

る。そこで，これらの量に代って操縦に直接結び

ついた量に よって，縦の短周期運動特性を規定し

ようと試みた。すなわち，ステップ操舵によって

得られる応答の最終静定値の 70％ に至るまでの

時間 71 と機体に状態変化を与える時 のあ て舵

　(前半の正方向の操舵の後に系を静定するために

とる負方向の舵）に比例する量 とし て こ ニ2こ賑

　　とい う量を用いて基準の試案を作った 2）。

　　（ 3） 航空機の横方向操縦性と人間の動特性

　　　航空機の操縦性の検討は，通常パイロットにシ

　　ミュレータ試験を行わせ，所見を求めることによ

　　って行われてきた。このような横対決はパイロッ

　　トの所見にたよっているので，その主観にかたよ

　　り，一般性に欠ける面を持ち易い。

　　　そこで，客観的検討方法として，パイロットの

　　動作特性を伝達関数で表わし，パイロットの動作

　　を含んだ機体の運動特性を検討する方法が考えら

　　れる。これを行うには，パイロットの特性を表わ

　　す伝達関数が必要となるので，航空機の横操縦を

　　行 う特のパイ p ットの伝達関数をシミュレータ実

　　験によって求めた。

　　　得られた伝達関数は次のような特性を示した。

　　伝達関数は所謂クロスオーバモデルに非常に類似

115 －
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図 2 .4.6 V . S . A . 装置 のフィードバック量の

　　　　 ブロック縮図

し，クl==･ スオーバ周波数は ね。（補助翼舵角によ

る横揺れモーメント）の増加と共にやや増加する

傾向を示した が， ほぼ 0.2～O｡6 rad /s の間にあ

り，位損金有はほぼ 0.8 rad であった 3）。

　一方，航空機の飛行性基準は，米国において，

M IL -F 8785 B が作成され，かなりの進展がみら

れたもののまだ完全なものとは云い難く，特に横

方向のロールヨー達成の問題については検討すべ

き点が残されている。そこでＳＴＯＬ 機のように，

1==･－ルヨー達成度の大きい飛行機が乱れた気流中

を飛行する場合の操縦の限界点を求め，モの付近

で生ずる操縦の困難さの原因を理論解析および飛

行実験により探究した。飛行実験は当所所有のク

イーソエア機を可変安定化して用い，乱気流中の

飛行を模擬し，種々のロールヨーの達成度を飛行

機に持たせて，パイロットに操縦性の検討を行わ

せた。クイーソエア機の可変安定化は次のように

して行った。 クイーソエア機の各舵にサーボ電動

機を取付けてあり，各舵が電気信号で動く。機体

の種々の状態量の変化は電気量に変換され，ポテ

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 ー

ソショノータで適当な大きさにして，サーボ電動

機にフィードバックされる。サーボ電動機はこの

ような入力に応じて舵を動かして機体にモーノソ

トを与え，機体の運動特性，操舵応答伜匠を変化

させる。フィードバックされる機体の状態量のブ

1=ﾆl ック図を図 2. 4. 6 に示す。操縦系統は， パ イ

ロットの操舵量を電気量に変換し，サーボ電動機

を通して各舵を動かすようになっている。モのた

め本来の操縦悍を取り外し，図 2寸 ７ に示 す よ

うな操縦悍をコパづへ=･ ット側の床面 に 取 り付 け

た。理論解析は，パイロットの特性を伝達関数の

形で表わし，パイロット十飛行機の示す特性を得

る方法で行った。すなわち，飛行実験データから

パイロットの操縦特性を伝達関数の形で求め，パ

イロットの操縦を含んだ機体の運動 方 程式を 作

り，その方程式により外乱に対す る応 答を 計算

し，ロールヨー達成度が応答特性にどのように影

1 1 6 －

図 2.4.7 V .S.A 装置の操縦標



響するかを明らかにした。

（４） 飛行試験データより安定微係数を求める方

　　　 法

　航空機のオートパイ 1=ﾆ1 ットの設計あるいは安定

操縦性の研究には，その航空機の安定微係数を知

ることが必要である。理論的にあるいは風胴実験

でこれらを求めることも可能であるが，その妥当

性を確かめる意味からも最終的に実機の飛行実験

による値が欲しい。この方法について多くの報告

が発表されてきたがまだ完全なものはない。

　そこで，次のような方法で微係数を求めようと

試みた几 ある微係数を仮定した運動方程式に飛

行実験と同じ操舵入力を加えてレポンスを計算す

る。そのレポンスと飛行実験のレポンスとの差に

基づく評価関数を小さくする方向へ最大傾斜法の

概念を応用して安定微係数を動かす。この手順を

繰 り返して，評価関数極小になった特その航空機

の安定微係数とするという方法である。この方法

で安定微係数の多くを精度よく求められることは

わかったが，更によい結果を得る為には，飛行実

験データ中の情銀鼠を増すこと，評価関数への感

度を増す工夫が必要と思われる。

　　　　　　　　　 文　　　 献

1) T R -51,  2) T R -95,  3) T R -206,  4) T R -356

2. 4. 3 突 風 応 答

　 突風応答の研究の流れは，操縦安定性，特に自

動安定操縦装置の開発と密接な航空機運動力学の

研究と構造強度設計のための突風荷重の研究に大

別することもできる。当所における突風応答の研

究も前記の分野に亘って行われてきた。構造強度

的観点に立つものについては 2.2 節にお い て述

べる。本項においては運動力学的見地に立つ研究

に限定して経過と概要を述べる。

　 当所における突風応答の研究は，最近まで研究

項目または研究室として陽に掲げられることがな

く，新型航空機部に突風々胴 設備（2.1 お よび

3.1参照）が設けられ，初めて突風応答の研究が項

目として取り上げられた。突風々胴に関連する突

風応答研究計画の由来は 2.1 節または 3.1 節で述

べられているのではぶく。昭和 38年度，飛行実験

部が新設され，以降，双発実験機の購入 (3.7 参

照），シミュレータ (3.5 参照），大型電子計算機

(3.8 参照）等の利用に より，安定操縦性研究の一

面として，模突風応答に関する飛行実験，航空機

の突風応答のスペクトル解析，機突風とパイロッ

トの操縦の関係，航空機の突風応答と操縦等の研

究が行われ，模突風に対する航空機の応答の研究

として報告されている1）。　この一連の研究はわが

国において数理統計手法を実験機によるランダム

実験記録に適用するのに成功した先例といえる。

　安定操縦性に関する研究でもしばしば突風が入

力として用いられ，それに対する双発 プ l==･ ペ ラ

ST O L 機の縦の突風応答2），模操縦を行う人間の

動特性についてのシミュレータ実験 3）（内容 につ

いては前項参照）が報告されている。突風々胴完

成以後は新型航空機部（後に新型航空機研究グル

ープと改称）で突風応答に関係したテーマが取り

上げられ，前記の流れを受けついでいる。この研

究の要点は突風々則で作られる既知の気流を用い

て突風応答の種々の問題を獄則実験規模で行おう

とするものである。このため突風々則の気流特性

の把握4･5），半自由飛行可能風洞模型の製 作 と実

験を実施し，続いて解析上の重要バラノータであ

る非定常空気力の実験を行いつつある。

　 最初の半自由飛行模型として，風洞測定部中央

のガイドレールに沿った上下動，縦揺れが可能な

全損模型（口絵写真参照）を製作し，予備的実験

を行った ｡6･7）この実験を通じて力学的 相 俗用を

満たす超軽量模型システムの製作，超小型テレメ

ータ装置，種々の突風波形についての計測と解析

等に成功し，突風々則での突風応答シミュレーシ

ョンの可能性を明らかにすることができた。第 ２

段階としては基本的要素である非定常空気力，特

に全貌模型の主翼，尾翼，胴体の相互干渉，上下

動，縦揺れによる空気力を明らかにし8），い わ ゆ

る実機の突風応答の数学的モデルに関する問題点

の解明を目標としている。そのほか，突風応答揚

―  1 1 7 －
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図 2 .4 .8　 動 揺 乗 り 心 地 曲 線 （ 上 ・ 下 ）

８

力面理論，突風軽減システムの研究があり，これ

らの研究を実験的に調べることが可能なシステム

を有する概則模型シミュレーショソ等を次の目標

としている。

1） 総 数 研 年 報 Ⅲ ，

206 ,  4 ) T R - 3 3 5 ,

2 6 1 ,  8 ) T R - 3 9 9

　 文

6,   ( 1 9 6 4 ) ,

5 ) T R - 2 3 9 ,

献

　2) T R - 1 6 3 ,

　6 ) T M - 2 4 0 ,

３） ＴＲ -

７） ＴＭ -

2. 4. 4　航空機の乗り心地

　我々が空を飛ぶ場合には， スピード，気圧の低

下，上下，前後，左右の振動，動揺等他の交通機

関の場合と様相を異にする環境におかれる。航空

機に乗る人が最も気になるものの一つに上述の原

因による飛行機酔い（空酔い）がある。一般に乗

り物酔いの直接の原因は，身体に与えられる振動

や動揺である。身体の動揺は，内耳の平衡器管を

刺激し，そこで起った興奮は上行して脳の自律神

経中枢を刺激する。したがって動 揺 が強 かった

り，繰り返したりすると，自律神経は異常に興奮

したり，バランスを乱したりする。乗り物酔いは

このようにして起るものであるといわれている。

我々は，航空機の乗り心地に関する研究の手始め

として，航空機の動揺乗り心地に関する実験を行

った。乗り心地を支配する数多くの要因の一つで

ある機械的な動きを周期の長さによって分類し，

- 一 一 一 一

１ 秒以下のものを振動，モれより長い周期のもの

を動揺と呼ぶ。この実験は動揺のカテゴリに入る

１ 秒以上の長い周期をもって航空機の上下運動に

よって発生する不快感について検討したもので，

実験によって得られた，局期と乗り心地の関係曲

線を紹介する。

　ＶＳＡ ｲﾋ された当所の実験機 クィーソエ アー65

型機に所定の大きさの加速度，周期をもつ上下動

捉運動を起させ，搭乗した被験者の報告を解析し

た。定量的に測り難い感情値とか美的価値，或い

は，好き嫌いなどの度合を決める場合に用いる，

心理学的尺度の定め方の一つである，一対比較法

によって局期の異なる６種の上下動揺運動の不快

感の程度を尺度化した。

　発生させた動揺周期は 2,  3,  4,  5,   6,  8 秒で

上下加速度は ±0.2 g に設定した。

　実験結果は，全被験者10名の平均について整理

解析したものを示す。図 2.4.8 は，繊細を上下動

揺運動の周期，縦細を乗り心地の尺変位に取った

もので，全被験者の主観的な周期～乗り心地曲線

の平均値と考えられる1）。

　　　　　　　　　 文　　 献

1) T M -181

2. 4. 5 性 能

（１） 飛行機の失速に関する研究

　昭和37年に購入された実験機“ クィーソエア”

による飛行特性の本格的な実験は失速実験から始

められた。昭和 39年にかけて主に失連吟の揚力係

数とフラップ角の関係,パワーとの関係をしらべ，

主翼上面に気流糸をはり失連吟の剥離状況をカノ

ラに収めた1）。失速実験はさらに 41 年 度に 購 入

された単発実験機“ F A -200 改”を使用して「単

発 ST O L 実験機に関する研究」の一環として続

けられた。その後機体改修のたびに失速実験が行

われ，パワー効果， B L C 効果，スラット効果 等

が検討された。大きく分けて３回の失速実験が行

われた。 “ F A -200 改” の失速実験，モの機体を

ＳＴＯＬ ｲﾋ した機体“ F A -200 X S ” の失速実験，
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“ F A -200X S” からスラットを除去した機体の失

速実験である。

　この実験を進めるにつれて，失速速度の計測方

法，試験方法，解析方法に，いくつかの問題が出

てきた。これに先だち 46年 IC A O 耐空性委員会

ワーキンググループで失速試験方法について討議

されたことに関連して， 48年から「失速に関する

研究」が研究テーマとして取り上げられた。F A -

200 X S ” で検討してきた失 速試 験方 法で あ る

ＦＡＲ 方式と　1哨 ブレーク方式につい て失速前

後の主翼上面の剥離状況の比較を行った。この失

速実験を大型ジェット輸送機 D C -8 でも行 い，

48年 IC A O 耐空性委員会第10回会議で報告され

た。現在，理論的解析についても検討を行ってい

（２） 飛行機の対気速度計の位置誤差

　 飛行機の正確な対気速度を得ることの必要性は

改めて云うに及ばない。航空機に装備されている

対気速度計系統には幾つかの誤差が含まれるがそ

のうち最も扱いにくい誤差は位置誤差であろう。

本研究は昭和 38年から42年にわたって他の研究と

も併行して行われた。住設誤差を知るためにはこ

の誤差の特性上飛行実験が有効な手段である。我

々は６種の住設誤差試験法を用いて飛行実験を行

い，各実験法の比較検討を行った。各方法共に一

長一短があり，評価はむずかしいがデータの分散

や，推定計測誤差の大きさ，実験の難易さ等から

●

検討した結果，機体の影響のない距離まで離して

曳航される円錐形抵抗体近くの静圧孔から静圧を

検出し対気速度を知る方法，すなわち曳航静圧管

による方法が最良であることがわかった。また，

位置誤差の少ない速度計として実験機等に常装備

している翼端ブームあるいはノーズブームによる

速度計測の有姶良も確認できた 4）。

（ 3 ） 異常航空気象と気圧高度計の精度

　わが国の航空気象は，地形上その現象がきわめ

て複雑である。航空気象の調査資料から，ある種

の上昇気流，もしくは下降気流を伴った大気中を

航空機が飛行する場合，実高度と気圧高度計が示

す高度との問に，ある程度の差があり得るという

問題が示された。この現象を解明するため，45年

度から２か年計画で特別研究促進調整数を得，運

輸省気象研究所と共同でこの研究に着手した。

　 46年２月に南紀白浜空港で，47年２月に鈴鹿山

系東方の伊勢湾上空でそれぞれ飛行実 験 を 行 っ

た。高度が明らかな台地（滑走路）または水面上

を飛行し，電波高度計から対地高度を測定し，気

圧高度計からの高度と比較し，高度誤差を算出し

た。一方，機体に取付けられた迎角計および姿勢

角計を使って上昇下降気流を計測し，これと高度

誤差の相関をとり，相関関係を明らかにした。

　　　　　　　　　 文　　　 献

:L）T M -49， 2）AIR C -W P /515（IC A O W O R KIN G

P A PE R ），3）T M -278，4）T R -298
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２．５　ジ ェットエン ジン

　 わが国のジェットエソジソ技術を急速に発展さ

せ，早期に世界の水準に到達させることを目標と

して，開所直後からジェットエソジソ要素試験設

備の整備を進めると共に，これと並行して基礎的

研究を開始し，第１次６か年計画終了時には高違

勅流圧縮機，高負荷燃焼器，遭音速タービソ，高

速高負荷軸受，軽量構造等の研究においてほぼ世

界の水準に到達した。

　次いでこの成果を基礎にして，超軽量リフトジ

ェットエンジンの試作研究を開始し,ＶＴＯＬ 機の

揚力発生用エソジソ JR 100 を完成した。このエ

ンジンを用いて ＶＴＯＬ 機のエンジンによる高度

側御システムの研究を進め，エソジソ制御方式を

完成し,   JR 100 2 基を搭載したフライングテス

トベッド（F T B ）の自由飛行の完成に貢献した。

　更に推力重量比の大きい JR 220 の試作研究を

進め，これと並行して，サイクル温度の上昇を計

るための高温タービンの研究，複雑な制御を可能

にするデジタルエソジン制御の研究，高圧力比フ

ァンの研究，高圧高温燃焼器の研究，高圧力比細

流圧縮機の研究，エソジソ構造，振動の研究など

。
ベ/ジソ高性能化の基礎資料の集積に努めた。

　これらの成果を昭和46年から開始された通商産

業省工業技術院大型技術研究開発制度（大型プロ

ジェクト）による高バイパス比ターボファソエソ

ジソの開発に全面的に投入し,   F JR 710 ターボ

ファンエンジンを早期に完成させた。

　これらジェットエンジンに開する研究成果は，

高炉送風機，ウラソ濃縮用 U F 6 圧縮機，産業用･

自動車用ガスタービソ燃焼器，産業用ガスタービ

ンの高温化，チタソ合金翼，ガスタービンの電子

制御，高速，高負荷高温軸受などとして広く一般

Ｊ

　 ﾉ吸

産業に利用 され， わが同産業 の発展に寄与し てい

る。

2 . 5 . 1　 細 流フ ァン・圧縮機

　 細流ファソ・圧 縮機の研究は大別して，貢列 の

研究，単段 細流圧縮 機お よび細流フ ァンの研究，

多 段細流圧縮機 の研究 があ り，昭 和 31年 以降引続

き行われ てい る。

（１） 二 次元貢列 の研究

　 フ ァソ・圧縮機 の空力設計資料 とな る二 次元貢

列性能は貢列実験に よっ て得 られるが， 当所 設立

の昭和 30年 当時は，二次元貢列試験法 が確立 され

ていなかった ｡こ のため まず予備実験を行い ,ポ ー

ラ スメタルを用いた貢列 風洞側 壁の境界層 油気に

より流れの二次元性を確保する こと，貢枚数お よ

び貢 模型の縦横比 1）な どについ て風洞設 計の資料

を 得た。次いで風胴 の建設を進め， 3 3年 か ら3 6年

度 において一応 の完成を みて2），モ の後 試 験 法 の

検討を 行ないながら改良を 重ね ている（表 2 . 5 . 1）。

　 喰違い 角の大 きい減進貢列を採用す る場合が し

ばしばあるが（当所 遮音進級胴主送風機，エ ソジ

ソ要素 として の 圧縮 機前段 など），従来 の 貢列性

能資 料はこのよ うな範囲については不十分であっ

た。そ こで N A C A 6 5 系 貢 型を用い て低進貢列

実 験 3）を行 った。 その結果 （ イ） 二次元性を得る

ため の試 験法を確立 した。（口） 喰違い角 の大 き

い貢 列の設計資 料を 得て， 圧縮機への適用範囲を

決定した。

　フ ァソ・圧縮 機の高性能化に よ り高進貢列性能

が資料 とし て求め られ るように なった が， 高遠・

超音迫真列についても まず 試 験 法 4,5)　を 確立する

必要があった。 このために 獄則完成後か な りの日

時が費された。試作軽量エ ソジソ，試作 ファソエ

－ 1 2 0 －



表 2 . 5. 1 翼 列 の 研 究 経 過

年．　度 昭　和
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ソジンに採用された真配備などを 主 な 対象とし

て，高亜音速城から遮音連城における二重円弧真

の真列実験6,7)を行った。モの結果（ィ）設計資料

となる真升比能を得た，（ロ）ＮＡＳＡ の設計法と

の比較・検討を行った。二重円弧真についてはさ

らに充実した設計資料とするため実験を進めてい

る。また高負荷にたえる真列についての資料を得

るため,多重円弧真,スリット付真などの真列実験

が進められており， モの一部については報告8~10）

がある。

　超音連城での真列の作動状況をあきらかにする

ため試験法の研究5）と併行して，ダクテッドファ

ソなどに用いられる Shock｡in -R otor 型の Blun t。

T railing-E dge (B T E 型）動翼翼列の実験を 行い

真列性能を得た。

　多段高圧圧縮機の研究に関連して，従来と異な

り設計点性能のみでなく，正あるいは負の失連城

における貫列性能についてもより正確な資料が要

求されるようになった。このため N A C A 65 糸貫

型を用いて，大きな負の入射角における貫列実験

を行い，貫列性能例12)を得た。また現在ファソエ

ンジンなどの高圧圧縮機に用いられる可変静真に

境界層制御を応用する実験を進めている。

(２) 細流ファソ・圧縮機の研究

　ファソ・圧縮機の三次元流れおよび空力設計に

関する理論的研究，単説による試験研究，および

これらの成果を応用した各説圧縮機の試験研究が

行われ現在に至っている (表 2. 5. 2)。

　( a ) 単説細流圧縮機 の研 究： ファソおよび

各説細流圧縮機の基礎的な設計資料を得るために

単段細流圧縮機による系統的な試験研究を行った

(図 2. 5. 1)。
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表 2 .5.2　軸流ファン・圧縮機の研究経過

研究項目　　　
年度 昭和

33 34 35 36 37` 38 39 4 0 41 42 43 44 4 5 46 47 48 4 9 5 0 文　 献

ａ 高速輪読圧 縮機の研究
(13)㈲ (15)
(16) (17)

ｂ 部分負荷特性の研究 ( 1 8 ) ( 1 9 )

Ｃ

圧 縮 機 の 三 次 元 流 れ

の 研 究

① 作 動 円 盤 理 論

② 流 線 解析 法

　 インレット･ディスト
③
ション( 入 口 乱 れ )

(2 0 ) ( 2 1 )

(2 2 )

(3 1 )

ｄ

エネルギ措大の研究

①壁面境界層

②ダクト流れ

③翼列設計への適用

④後退翼列

隔Ｓ四
( 3 2)

(3 3)( 34 )(3 5i

顛

(3 7)

●●圖

㎜
大型エゼクタの研究 ー 謳 謳 謳 l 瓢廳 (39)

ｅ 高圧力比多段輪読圧
縮機の研究

(2 3 ) ( 2 4 ) (2 5 )

(2 6 )

ｆ

　 空 力 試 験 機

① ５ 段 輪 読 圧 縮 機

② ６ 段 輪 読 圧 縮 機

③ フロント･ファンレ 次 ）

④ フロン Iヽ ･ファン二 次 ）

⑤ ブ ー ス タ

⑥ 1 3段 高 圧 圧 縮 機

⑦ 1 2段 高 圧 圧 縮 機

●㎜ ㎜

㎜

　　 佃

屋㎜

四㎜㎜

(2 7 )

( 2 8 ) (2 9 )

( 3 0 )

( 3 6

た13)。

　( ii ) 高遠軸流圧縮機に適する速度三角形お

よび流れ様式について検討し，空力試験機によ

る試験研究14)を行った。二次元真列の臨界マッ

ハ数の 1.2 倍程度までは急激な性能低下はない

ことが明らかとなった。

　(iii) 真厚さの圧縮機性能におよぼす影響を

調べる試験研究を行い，真厚さとマッハ特性の

関係が明らかとなり，高遠では薄い真のほ うが

良い結果を得ることが確認された。

　　　　 図 2.5.1　単段軸流圧縮機　　　　　　　　　　　（iv）　N A C A 65 系真型を修正した近似的な

　（ｉ） 真型および真列について検討し，真列　　　 二重円弧真の流入マッハ数 1.5 までの回転翼列

の作動範囲を基準とした真型 選定 法を提案し　　　 試験16）を行い遭音速特性が得られ，高遠での性

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 － 122 －



　 能改善が著しいことが明らかとなった。

　　（Ｖ） 二重円弧翼列の回転翼列試験17）を行い

　 低速より遮音速までの広記聞なマッハ伜匪が得

　 られた。

　 これらの試験研究の結果は引続いて実施された

ファソおよび多双幅流圧縮機の研究に際して基礎

的な設計資料となった。

　（ｂ） 部分負荷特性の研究：電算機の出現によ

り，圧縮機の設計点以外での作動状況をあらかじ

め見積る可能性が出てきた。単段特性がすでに分

っているとき多双化する場合の簡易計算法，翼を

多数の断面に分割して各要素の性能をつみ重ねて

いく方法など主として多双圧縮機に重点をおいて

研究した。計算結果と実験値 (1,800 K W 空気源

用５段，Ｖ／ＳＴＯＬ エソジソ用５段） の一致は良

好であり，計算法を確立することができた18･19）。

　（ c） 圧縮機の三次元流れの研究：作動流体の

高速化に伴い，従来の作動円盤理論を修正して圧

縮 比流体への拡張を誠みた2o･21）。次に述べる５双

圧縮機の設計にはこの理論の概念を適用して設計

を行った。さらに高速ファンの設計に直面して，

流線法と名づける解析法の研究に移行した 22）。こ

れは先の円盤モデルに対して，作動ダクト・モデ

ルともいえるもので，翼開聞を平均化した幅対称

方程式に基づき翼による力を外力として考える。

円盤モデルでは翼列の入口と出口だけで状感泣を

計算していたのに対し，流線法は翼列内に計算点

を拡張できかつ，各流線を追跡しているので詳し

い設計計算が得られる。実際の設計に応用し高性

能のファンを得た。

　（ｄ） エネルギ損失の研究 : 作動円盤理論や流

線法が非粘性理論に関する研究結果であり，エネ

ルギ損失を経験的に見積っていたのに対し，粘性

理論に基づく新しい設計法の確立を誠みた。翼型

や流路形状の他に，流量，翼列の流出角および肩

連が与えられれば,エネルギ損失を計算しかつ ,機

械の全ての点で流れ状態を知ることができる。実

験値との一致は満足すべきものである。図 2. 5. 2

にファソ動異について計算値との比較を示す。

阻
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R a diu s　R a ti o 
~
と三ﾘ Jレ

図 2.5.2　ファンエンジン働翼の圧力比 π と全圧損失
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　　　　（a）　　　　　（b）　　　　　（c）

　　　　　　 図 2.5.3　傾斜した翼列

　 図 2. 5. 3 のように翼列が前進または後退してい

る形態が ファンエンジンで必 要 になった。し か

し，実際に作動させてみると内径または外径付近

に極めて大きなエネルギ損失の発生をみた。これ

が壁面剥離に起因することを明らかにし，発生の

メカニズムを解明した。

　ファソエソジソ系では流れ方向にわん曲した形

態のダクトが必要になる。熱線風速計により乱流

エネルギとせん断応力を測定し，エネルギ損失の

発生と流れの状態を明確にし，ダクト設計の基礎

理論を確立した。

　（ｅ） 高圧圧縮機の研究：，可変静翼および油

気を伴う高圧力比の多段細流圧縮機の設計法23,24)

および off-design 特性25･26）について研究を進め，

ファソエソジソ用高圧圧縮機の空力試験機を製作

し試験研究を行い設計資料を集積した。これらの

成果は通商産業省大型プロジェクト「航空機用ジ



エットエソジソ研究開発」の試作エソジソ用高圧

圧縮機に使用されている。また原子力研究所の要

請により６フッ化ウラソ用ガス圧縮機の研究開発

に際し流体力掌上の設計および性能解析を行い圧

縮機の請元を決定した。試験機は予想通 りの性能

を示し所期の目的を達成した。

　（０　 設計試作した空力試験機

　　Ｏ ） ５段遊音速細流圧縮機27）

　エンジソ JR 200 用に設計したもので，運転試

験結果による性能は決の通りである（図 2. 5. 4）。

　　　　　 図 2.5.4　 5 段選音速圧縮機

　圧力比 3.8　 流量 36 kg /s　 効率 88％

　ボス比 0.4　　 初脱脂興マッハ数 1.0

　　( ii)     6 脱遭音速圧縮機28,29)

　上記の５脱を一部改良し，最終段にもう一段加

えて６脱とした。試験結果は次の通りである。

　圧力比 4.3　 流量 36 kg /s　 効率 89％

　ボス比 0.4　　 初段勃興マッハ数 1.0

　　(iii)　フロント・ファン3o）

　ファン・エンジン用に設計したもので，第１次

と第２次試作の運転結果による性 能 を 次 に示す

（図 2. 5. 5）。

第１次圧力比 1.4　 流量 1o4 kg /s　 効率 85％

　　　 ボス比 0.4 脂興マッハ数 1.25

第２次圧力比 1.5　 流量 104 kg/s　 効率 85％

　　　 ボス比 0.4　 勃興マッハ　 1. 32

　　(iv )    13段高圧圧縮機（図 2. 5. 6）

　圧力比 ｎ ．８　 流量 19 kg /s　 断熱効率 84％

　ボス比 0.57　 勃興先端マッハ　 0.86

図 2.5 .5　 フロント・ファン

　　　　　 図 2.5.6　高圧圧縮機

可変静興（入口案内興，1～4 段静興）

　（ V） 12段高圧圧縮機

圧力比 12.4　 流量 19 kg/s　 断熱効率 84％

ボス比 0.60　 勃興先端マッハ数 0.95

可変静興（入口案内興，1～4 段静興）

　　　　　　　　　　 文　　　 献

　 1） 宮 地 ; 6 7 2 回 機 講 （ 昭 34) ,   2 ) T R - 2 4 ,   3 ) T R -

1 0 ,   4 ) T R - 4 4 ,   5 ) T M - 1 4 1 ,   6 )   T R - 1 5 2 ,   7 )   T R -

3 0 0 ,   8 ) 坂 口 ほ か ; 14 回 航 原 講演 会 （ 昭 49 ) ,  9 ) 坂 口

ほ か ; 15 回 航 原 講 演 会 （ 昭 50）， 10） 近 藤 ほ か ; 機 械

山 ほ か ; 50 期 機 潜 （ 昭 47 ) ,   2 5 ) 大 山 ほ か ; 14 回 航 原

潜 （昭 49) ,   2 6 ) 大 山ほ か ; 15 回 航 原 潜 （昭 50) ,   2 7 )

T M - 1 1 4 ,   2 8 ) 藤 井 ; 内 燃 機 閃 1 0 ( 1 9 7 1 ) 9 5 ,   2 9 ) 藤

井 ほ か ;   J S M E - 6    ( 1 9 7 1 ) ,   3 0 )   T R - 2 6 7 ,   2 6 8 T ,   3 :L）

－ 1 2 4 －



藤井:   A ero。Q uart 19-3 ( 19 68)   284,   32)   T R -277 ,

33） 藤井ほか; 14 回航原講演会 （昭 49),    34) 藤井

ほか; 14 回航原講演会（昭 49 ),   3 5) 藤井 ほか; 15 回

航原講演会（昭 49 ),   36 ) 藤井ほか; 15 回航原講演会

㈲ 49),   37 ) 藤井ほか; 15回 航原講演会（昭 49),  38)

藤井ほか; 52 期機講（昭 49),  39) T R -109

2 .5 .2　 タ　 ー　 ビ　 ン

　 航技研での細流タ ービ ンに関す る研究 1）は，昭

和 30年 に着手した試験設備 の設計に より開始 され

た。モの後 3 4年 度に低速真列試験設備 と高迫 真列

試験設備を， また 3 5年 度には細流 タービン試験設

備を完成 2）し，“ ２段 細流タ ービ ソ 及 び１段 遭音

速 細流タ ービンの研究”が行われた。これ らの研

究資料は， わが国で始めての航空エ ンジ ンのター

ビソ要素試験であ り当所 で開発 された リフトジ ェ

ットエソジゾ J R 1 00” の設 計資料 として供 さ

れた。そ の後 ガスタ ービソエソジンの性能向上の

観 点から， タ ービソ入 ロガ ス温度の高温化の必要

性が一層強 くな り， 3 5年 頃か らは航空機用 エンジ

ンのタービン部材 の冷却 が実用化 されるに及んで

わが国でも タービンの冷却技術 の確立 が急 務とな
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● 航技研の宵機模型高温タービン試験体

△ 航技研無冷却タービン（エンジン）

口 航技研冷却タービン（エンジン）

◇ 外国の無冷却タービン（エンジン）

）く外国の冷却タービン（エンジン）

　　　 J7

J 7 3 - 3
　今

非冷 タービ ン

った。当研究所においても35年度よりタービソ冷

却に開する熱伝達の研究が開始され， 43年度には

高温タービソ試験設備を完成し，特別研究費を得

てタービソ部材の空冷化を主としだ 高温タービ

ンの研究”に本格的に着手した。モの後タービソ

真の冷却に開する基礎的な問題の実験解析，二次

元真列による空冷真の性能試験および実銃火寸法

のタービン要素試験機による実験等により総合的

な研究3,4)を進めてきた。この結果図 2. 5. 7に示す

ように49年度には,タービソ入ロガス温度1,250 C゚

の実現が可能となった。これらの成果により44年

度に JR 220 系エンジンに日本で始めて空冷ター

ビソノズル真を適用してタービソ入ロガス温度を

約 100°C 高め，また 46年度から始まった通高度

業者大型プ 1==･ ジェクトの F JR 710 エンジンの高

圧タービンにも適用されて，タービン入ロガス温

度を 1,150°C にまで向上させ， 燃料消費率の低

減と推力の増大に大きく貢献した。現在まで同エ

ンジンの高圧タービンの空冷に関しては，問題を

起こすことなく順調に作動している。この他，航

　　　 C F 6 - 5 0D

C F y 6 0 X　
R B 2 1 1 - 5 2 4

　　　 NH T－331●。,･一一一 一7

O L Y M P U S 593 R B 211 -！

〉くC O N W A Y

ｿﾞ 苛 3ツ 5
‾23

J R - 10 0

□

J R 7 10 / 2 0

F J R 71 0 / 1 0

5 0

J 4 7 - 33
　 ◇

冷 却 タービ ン

　　　　　　　　　　　 昭 和　 年

図 2.5.7　高温タービン研究の経過とタービン入ロガス温度の動向

　　　　　　　　　　 ― 1 2 5 ―



空概用エソジンのタービン内 部 流 動 の試験のた

め，“多段細流タービンの研究” を進めている。

以下に，今までに行った主な研究テーマの概要を

述べる。

（１） 細流タービンの研究

　 ２段細流タービソ空力試験機により，初段ノズ

ル翼環状翼列試験5），単段タービン6･7）および２段

タービン試験を進め,内部流動 ,全体性能について

詳細な測定を行って細流タービンの空力性能の研

究が途についた。引き続き高細流速度の遭音速輪

読タービソ空力試験機を製作し実験を 行った8･9）。

図 2. 5. 8 に試験機外観を示す。これらのタービン

に用いられた翼型については，高速翼列風胴試験

により高マッハ作動時の 具列性能10~16) の 確認を

行った。図 2. 5. 9 は翼面上の衝撃波発生の状況を

示すシュリーレソ写 真 で あ る。これらの成果は

JR 100， 200 シリーズの リフトエンジン の他，

F JR 710 ターボファンエンジンの空力設計に利

用された。

　　　 図 2.5.8　選音速軸流タービン試験機

（２） 高温 タービンの研究 17~19）

　 タービンの高温部材の空冷に関す る基礎的研究

か ら実機エ ソジソヘ の実用化迄 の広い範囲にわた

り研究を進めてお り，実機エ ソジンで の信頼性 の

確認も行われ てい る。主要な研究項 目は以下に列

挙する とお りである。

　（ａ） 基 礎的研究 （ イ）タ ービ ンの空冷化とエ

ソジ ソ性能との関連につい ての解析 20)      (ロ ）空冷

タービ ンの空力設計法に関す る研究 21）， 0 ）ヽ 空

図 2.5.9　高亜音速タービン翼列のシュリーレン写真

冷タービン真の構造に関する研究22），（ニ）空冷

タービン真のスパソ方向温度分布と寿命との関係

についての解析23），（ホ）冷却タービソ真の定常温

度分布に関する研究24･25), ( へ）冷却タービソ真の

非定常節応力の解析と応力 低 減に 関する研究26）

（特許 1), ( ト） 空冷タービン勤真の遠心応力解

析 27）
図 2. 5. 10 は三次元中空光弾性模型とし

て製作に成功（特許 2）したタービン勤真の応力

凍結法による光弾性写真の 例である （チ） タ

－ビソ真のフィルム冷却に関する実験，解析 28~32）

図 2. 5. 11 は，空冷タービソ翼前縁部のフィ

ルム冷却（特許 3）の可視化実験例である。

　（ｂ） 低速および高迫真列獄則による二次元真

　タービソ真からの冷却空気吹き出しによる空力

特性については，高遠真列概則を用いて高亜音速

領域までの実験解析35~37）　を 続けており， 他方図

2. 5.12に示す低進貢列獄胴を用いて，低連吟の空

力性能とともに空冷真の冷却性能の実験解析を統

―  1 2 6  ―
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図 2.5.10　冷却タービン翼の 三次元中空光弾性模型に

　　　　　 よる干渉縞

m  2.5.11　冷却タービン翼の前縁吹出し冷却の基礎実

　　　　　 験

図 2.5 . 1 2　 冷 却 ター ビ ンの 二 次 元 低 速 算 列

け てい る 38~41)。 これ らの研究成果はご実 機大寸 法

のタ ービソ要 素試験を 行 うにあた って空 冷タ ービ

ソ異設計の貴重な資料 として活用されている。

　（ｃ） 実機大寸法 のタービソ要 素試 験機に よる

　 航空機用 ターボファンエ ンジンの高圧 タービン

は，高負 荷お よび空 冷に よる高温化 の必要性 とエ

ンジン要素 としての高性能化が要求 され るため，

空力試験機に よる詳細な性能解析 46,47)と， 高温試

験機に よる 実 機 エ ンジン の シミュレ ーショソ試

!険 48~52）に よってタ ービ ン要素 の 性能解析 を 続け

て きた。図 2 . 5 . 1 3 は ， アュ ュラ型燃焼器 と１段

空冷タ ービ ンを組み合わせた高温試験機の一例で

ある。多 くの基 礎実験お よび解析の結果 ，高温試

験機用として航技研で開発された 空冷タ ービソ異

は，図 2 . 5 . 14 に 示 す とお りであ る。 これ等 のう

ち 冷却構造上最 も改良 された タ ービソ ノズル異お

よび勃 異（特許 5） のＸ線写 真を図 2 . 5 . 15 に 示

す。なお タービソ勃異にはいずれ も延良貨 根部を

採用して， タービソデ ィス クを低温に保つ事に成

功し てい る（特許 4）。 図 2 . 5 . 16 は タ ービンデ ィ

スクと空冷 タービソ勃 異との 組み付け 状 況 を 示

す。高温試験機に よる実験に供 された タービソノ

ズル異 と勃興 の組み合 わせは表 2 . 5 . 4 に 示 す通 り

である。

（３） 多 段細流タ ービ ンの研究 53）

　 タ ーボフ ァンエ ンジ ンの低圧 タ ービ ソとして設

計された ４段 細流タ ービンの空力 性能試験が行わ

れた。 これはわが国で行 われた タ ービソ要素試験

としては極め て希な多段 タ ービソ試 験で，圧力 比

5 .0,   1 0,5 00  K W 細 流圧 縮機を空気 源とす るセ ミ

ク l==z－ ズドサ イクルによって行 われた。図 2 . 5 . 1 7

に 試 験機断面図お よび実験結果 の一部を示す。

　　　　　　　　　 文　　 献

　1） 内燃機関 V ol. 1 1， N 0. 2 (1972),   2)   T R -24,

3）超 高温研 V ol. 11, N 0. 2 (1974),  4) ガ スタービン

会議会報 V ol. 3， N 0. 8～1 0 ( 197 5),   5)T R -69,   6)

昭 38 航技研公開研,  7 ) T R -27 3,   8 ) 7 30 回航空原動

機講 (1965 ),  9 ) T R -272 ,   10) T M -36,   11) T M -91,

―  1 2 7 －



図 2.5.13　実機模型高温タービン試験機
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図 2.5.14　実機模型高温冷却タービン翼の構造

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 ― 1 2 8 －

1 2 ) T M - 1 3 1 ,   1 3 ) T R - 8 4 ,   1 4 ) T R - 1 0 8 ,    1 5 )
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期 全 国大 会 (19 7 4 ),   4 8 )   T R - 3 2 1 ,   4 9 )   1 3 回
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(19 7 4 ) ,   5 1 ) 昭 46 航 技 研 公 開 研 ,   5 2 ) 機 学 会 。



図 2.5.15　タービンノズル翼(N 32) と働翼(R 31) のＸ
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表 2.5.3　タ ー ビ ン の 研 究 経 過

研　　　突　　　項　　　目
研　 究　 期　 間（昭和 年）

文　　　献 特　許
3 0　　　　 35　　　　 40　　　　 45　　　　 50

(1)軸流タービンの研究

タービン翼二次元翼列の研究 ㎜
ｌ ( 2 ), (1 0)～ (1 6)

高速輸液タービンの研究 Ｓ
Ｓ (1 ), (2 ), (5 )～ (7 )

一段遷音速輪読タービンの研究 ㎜ ㎜ ( 1 )， ( 8 )， ( 9 )

(2)高温タービンの研究

総合的問題 ●
● 峰 ( 1 )

,
( 3 )
,
( 4 )
,
(1 7)
~
(1 9 )
,
(4 2 )
,
(4 3)

冷却タービンの空力的問題 ㎜ 四
(2 0 )
,
 ( 2 1 )

冷却タービンに関する熱伝達の研究 四 (2 8ト (3 2) ( 3 )

冷却タービン翼の非定常熱応力および寿命 皿 (23 ), (26 ) (! )

冷却タービン翼の開発 四
(2 2) (4 ),( 5 ).

冷却タービン翼の温度場の解析 ㎜ (24 ), (2 5)

冷却タービン翼の三次元光弾性応力解析 四 (2 7) ( 2 )

冷却タービン翼二次元翼列の研究 (3 3)～ (4 1)

冷却タービンの実機大の試験機による研究 - (4 4)～ (5 2)

(3)多段軸流タービンの研究 ㎜ ㎜ (53 )

特許 （1）昭 47-044663, 米国 3836283,   (2 ) 昭 49-103446,   (3 ) 昭 49 -029 038

　　 米国 3318573 (他英，独，フランス，スイス特許），（5）昭 48-039878

表 2. 5. 4　試肢体適用具の組合せ

試 験 体 名 称

第 １ 次 （N H T I l l )

第 ２ 次 （Ｎ Ｈ Ｔ ２ｎ ）

第 ３次 （N H T 2 1 2 )

第 ４ 次 （ N H T 2 2 2 )

第 ５次 （ N H T 2 3 2 )

第 ６次 （ N H T 3 21 )

第 ７次 （ N H T 3 3 1 )

タービン翼
の 組 合 せ

N i l―R l l

N 21―R 21

N 21― R 22

N 22― R 22

N 23― R 22

N 32― R 31

N 33― R 31

（4） 特 許 第 489 6 8 0 ,

　燃焼器の研究に用いる模型として,   J33 エンジ

ンの缶形燃焼器を取り上げ，これを模型化して実

験した。図2. 5. 18に模型を示す。装置に取付けて

あるダクトがケーシング，計測台上に立ててある

長いライナが原型，短かいライナが高負荷形であ

る。　この実験から， ライナ長さを J33 のそれの

1 /3 まで短縮して払 性能低下のないものが得ら

れるという資料を得た1)。　この結果を用い，新ら

しく設計した燃焼器の実験では，最高燃焼負荷率

図 2.5.18　缶形燃焼器模型およびライナ

ン
度
ビ
温

　9 5 0 °C

1 0 5 0

1 1 0 0

1 1 5 0

1 1 7 5

1 2 0 0

1 2 5 0

佐世保講 (1974 ),   53)  15 回航空原動機講 (1975 )

2.5.3 燃 焼 器

　ジェットエンジン燃読谷に関する研究は，缶形

燃焼器試験設備の完成した昭和34年から本格的に

着手した。 34年度から49年度までの研究テーマを

表 2. 5. 5 に示す。

（１） 高負荷燃焼器の研究

　（ａ） 缶形燃焼器による研究

－ 1 3 0 －



表 2. 5. 5 燃 焼 器 関 係 の 研 究 経 過

研究テーマ 仲項田
年　　　　度

発　表　文　献昭
32 3 3 3 4 3 5 36 37 3 8 39

4 0
4 1 42 43 44 45 46 47 48 49 5 0

ジェットエンジン燃焼器高々度性能の研究

ジェットエンジン燃 焼器再 着火の研究

フ レ ー ムホ ルダ ーの 研究

振 動燃 焼 の 研 究

ガス分析 による燃焼器の性能測定の研究

文献 22）

文 献 23）

高 負荷 燃 焼 器の 研 究

燃 焼 器要 素 の研 究

高温 高負 荷燃 焼 器 の研 究

ジェットエンジン排気 ガス制御の研究

高 圧燃 焼 器の研 究

文 献 1ト 8 ),   1 0),   2 4),   2 5)

文 献 1 1ト 凪 26ト 30)

文 献 3 1ト 3 3)

文 献 34ト 3 6)

文 献 猫 ～ 2 1),   37ト 41)

ガス化方式燃焼器の研究 ㎜

1.8×108 kcal/m 3･h を得た。これは，当時のジェ

ットエソジソ燃焼器の燃焼負荷率値の 4～5 倍に

あたる。

　(ｂ) アュュラ形燃焼器による研究

　JR エソジソ試作研究計画に基づき，缶形高負

荷燃焼器の資料を用いてアュュラ形高負荷燃焼器

模型を試作した。燃焼 器 模 型 外 観を 図 2. 5. 19

に，試作ライナの例を図 2. 5.20 に示す。各種の

スワーラおよびライナ空気孔配置の組合せについ

て実験し， 実用形に.おいて　1.9×108 kcal/� ･h･

atm の燃焼負荷率を得た 2)。

図 2.5.19　アニュラ形高負荷燃焼器模型（初期の小型

　　　　　 のもの）

図 2.5 .20　初 期の小形アニュラ燃焼器ライナ模型

　この結果をもとに JR 100 エンジンの燃焼器を

設計し，燃焼実験を行った。図 2 .5.21 は，燃焼

実験の最終形で,このライナ空気孔配置の差異は，

主に，出口温度分布の修正に基くものである3･4）。

　次に設計した JR 200 燃焼器は，はじめ JR 100

燃焼器の発展した形を考えた5）が，のも，要素研

究の成果を盛込んだ新らしいライナを設計し，こ

の形でまとめた。図 2. 5. 22 にこれを示す 6）。

（ 2 ） 燃焼器に関する要素研究など

　（ａ） 箱形燃焼器模型による研究

　実験を容易にし，内部の燃焼状況の観察や測定

―  1 3 1 －



図 2. 5. 21　 JR 100 燃焼器ライナ最終形

図 2 .5 .22 JR 200 最終型燃焼器ライナ 模型 （空気孔

に各種の修正を行っている）

を有利にするため，アュュラ形を二次元化した箱

形模型 (図 2.5.23) の実験を行い燃焼器内部の流

れ模様と諸性能との関連など，燃焼器内部の測定

に基く性能改善の資料を得た7･8)。

　( b ) スワーラの研究

図 2.5.23　範型燃焼器模型

　スワーラの性能向上をぱかるため，（ イ）大気開

放のプl==･ パソガスによる保炎テスト（図 2.5.24),

（ロ）液体燃料を用いた保炎テスト，（ハ）燃焼器

の一次燃焼領域のみを取出した模型によるテスト

を行った。　この結果得られた高性能スワーラ9,10)

を取付けたアュュラ形燃焼器の例を図 2.5.25 に

示す。

図 2.5.24　プロパンガスによる スワーラ保炎状況の躾

　　　　　 察

図 2 .5 .25　高性能スワーラの応用例（JR 1 00 燃焼器）

　（ｃ） 蒸発形燃料噴 射弁 の研究

　 この方式は，い くつか の利 点を もちながら設計

資料 が少ないため，実用化 がむずかしい。そ こで

燃料 蒸兜 首に関す る次の研究を 行い， 資料の充実

をはか った。（白 蒸発 管内の空気一燃料二相 流11)

（ロ ）管内 の熱伝達 12），（ハ）管内燃料の蒸発，微

粒化特性 13)      ( ニ）首 の曲 りの影響。これ らの基礎

的 な資料 から設計した 実用形蒸兜首の例を図 2 . 5 .

2 6 に 示 す。

―  1 3 2 －



図 2.5.26　蒸発形燃料噴射弁をもつ箱形燃焼器視診

　（ｄ） ライナ空気孔模型に よる流れの研究

　一様な主流中に空気噴流をあて，モの貫通や混

合の様子を調べた。はじめ単一孔で行い14），つい

で２孔や３孔の組合せを実験し，理論的検討を行

なった。

（３） 高圧燃焼器の研究

　（ａ） 高圧雰囲気中における燃料噴霧の研究

　高圧雰囲気中におけるうず巻噴射弁の噴霧のし

ぼみを調べ，このしぼみを防ぐ方法の一つにスワ

ーラからの空気流を利用できることなどの資料を

得た17）。

　（ b ） 箱形燃焼器模型による大気圧燃焼実験

　高圧形燃焼器のライナ冷却空気量の燃焼性能に

及ぼす影響，スワーラやライナ空気孔配置の効果

などを調べた18-21)。

　図 2. 5, 27 ぱ，ライナ模型の例である。

　（ｃ） セクタ燃焼器模型による高圧実験

図 2 .5 .27　 高圧形箱形燃焼器ライナ模型

　高圧セクタ燃焼器試験値段を用い，セクタ（扇

形分割）燃焼器模型の高圧燃焼試験を行っている。

図 2. 5. 28 は，その概要である。

図 2.5.28　高圧セクタ燃焼器模型（模に取り外してあ

　　　　　　るダクト内に組込んである）

　　　　　　　　　　 文　　　 献

　 1 ) T R - 3 9 ,   2 ) T M - 4 4 ,   3 ) T M - 6 8 ,   4 )   T M - 1 2 9 ,

5 ) T M - 9 3 ,   6 ) T M - 1 2 8 ,   7 )   T R - 1 1 8 ,   8 )   T R - 1 2 6 ,

9） 日 本 国 特 許 N 0. 6 8 0 58 6 （ 昭 48 ) ,   1 0 ) T R -1 4 3 ,   1 1 )

T M - 1 1 5 ,   1 2 ) T M - 1 8 9 ,   1 3 ) T M - 1 6 1 ,    1 4 ) T M - 1 1 6 ,

1 5 ) T R - 2 2 7 ,   1 6 ) T R - 3 6 9 ,   1 7 ) T M - 2 5 3 ,    1 8 ) T M -

2 2 8 ,   1 9 ) T M - 2 6 0 ,   2 0 ) T M - 2 6 5 ,   2 1 ) T M - 2 6 9 ,   2 2 )

T R - 20 4 ,   2 3 )   T M - 6 9 ,   2 4 )   T M - 7 0 ,   2 5 )   T M - 1 7 0 ,

2 6 ) T R - 37 6 ,   27 ) T M - 1 6 6 ,   2 8 ) T M - 1 6 9 ,  2 9 ) T M -

1 8 0 ,   3 0 ) T M - 1 8 4 ,   3 1 ) T R - 2 0 8 ,   3 2 ) T M - 1 5 8 ,  3 3 )

T M - 1 9 3 ,  3 4 ) T M - 2 3 0 ,  3 5 ) T M - 2 7 3 ,   3 6 ) T M - 2 7 4 ,

3 7 ) T R - 2 9 6 ,   3 8 ) T R - 3 2 7 ,   3 9 ) T R - 3 7 4 ,   4 0 )   T M -

2 4 2 ,  4 1 ) T M - 2 5 4

2.5.4　エンジン制御

　航技研において昭和38年より ＶＴＯＬ 機の研究

が進められ，これに伴い高度制御の問題が提起さ

―  1 3 3 －



れ，エソジソ制御との関連で研究を進めてゆくこ

ととなり，ジェットエソジンによる高度制御の研

究として特別研究のテーマに取り上げられた。

　高度制御の研究を進める方法として，次の計画

を立て実行に移した。

　（ イ） エンジン動特性の解析

　（口） シミュレータによる高度制御システムの

検討

　（ハ） 高度制御試験設備による試験

　これら一連の研究は38年に開始され，44年に予

定通り完了した。この成果は同時に進行中のF T B

による ＶＴＯＬ の研究に活用された。

　高度制御の研究においてぱ，応答性の問題，安

定性の問題に重点をおいてエソジンの制御の研究

を進めていったが，その間，エンジンは，単軸か

ら２軸，３軸のものの研究開発が進められ，これ

とともに制御装置との適合もきびしいものが要求

されるようになった。このためエンジンをブラッ

クボックスと考えて，制御するという考えを脱却

し，エソジンの特性自体に立入って制御装置との

適合の問題を考える問題にせまられてきた。

　このような情勢からエソジソ制御の研究は 45年

度から

　（ イ） エンジソ動特性，シミュレーションの研

究

　（口） エンジン制御機器の研究

として研究を進め，46年デジタル計算機による実

時間シミュレータを完成し，47年デジタル方式に

よるエンジン搭載型エソジソ制 御器 の試 作を行

い，ついで，同装置による JR 100 エソジンの運

転試験に成功した。続いて48年度に２軸エンジン

のための制御値段の試作を行った。これらの制御

器と実時間シミュレータの組合せにより，各種制

御方式についての比較試験を行うことにより，エ

ンジソ制御の根本法則について，確然たる見通し

を得ることができ，研究の目的 は ほ ぼ 達 成され

た。

　航空機の安全性という面から考えると，エンジ

ンの制御はまたサージングを避けるための加減速

スケジュールの選定,過大回転の防止等,エンジン

を安全に運転するための技術でもある。この研究

を更に発展させ，振動，音響等による異常の検出

を含めて，エンジンの運転中の異常を未然に検知

する研究昿 エンジソ監視システムの研究として，

49年度より開始され，振動による異常の検出の研

究を中心として進行中である（表 2. 5. 6）。

（ 1 ） 高度制御の研究

　高度制御の研究の第１段階として，制御対象で

あるエンジンの動特性をでき得る限り正確に求め

ることから着手した。ついでこの特性のシミュレ

ーショソ法について検討を加え，関数発生器を利

用した近似法により実用上，十分な精度で近似で

きることを確めた。

　つづいて，アナログ計算機により，制御システ

ムのシミュレーショソスタディを行い，速度なら

びに加速度フィードバ ックの値を適当に選ぶこと

により安定に制御しうることが解り，モの範囲を

確定した。

　高度制御の試験のため，41年３月角ｍ支所に高

さ約 40 m の高度制御試験設備を建設した。

　この試験設備は，できうる限り実際の状況に近

い条件で高度，速度，加速度センサ，制御器，エ

ンジンを含めた制御システムの試験を行い得るも

ので，自由に上下できる台車に１台又は２台のエ

ソジンを取付け，遠隔操作により，高度制御の実

験を 行ない得るようにしたものである （図 2. 5.

29）。

　この試験は 41年度から43年度まで，８回実施し

た（口絵写真参照）。 モの内容は 表 2. 5. 7 に示す

とおりである。

　第８次の電波高度計を用いた自動高度制御の試

験をもって試験は終了したが，制御システムのほ

か ,エンジンの超勤停止の問題 ,騒音, 排気の再循

環，排気の地表面にあたえる影響など貴重なデー

タが得られ，また F T B の手動による制御システ

ムの試験もパイロットにより行われ，続いて行わ

れた F T B の飛行試験に重要な役割をはたした。

　 またこの試験のためのエソジンの超勤停止回数

―  1 3 4  ―



表 2 .5.6 エ ン ソ ン 制 御 の 研 究 経 過

年度 39 40 41 42 43 44 45 46 47 48 49 50 文 献

試験設 備

　高 度制 御 試験 設備

　　　 建 設

　　　 改 修

　エ ン ジ ン特 性模擬 装 置

高度 制 御 の研究

　 シ ミュレ ー ショ ン試験

　高 度 制 御試験

エ ンジ ン動 特性 ･ シミュレーション

　動 特性 の測 定

　 アナロ グ・ シミュ レ ーショ ン

　動 特 性測 定法 の比 較

　 1軸エ ンジ ンの シミュレー ショ ン

　多 軸エ ンジンの シミュレーション

エ ンジ ン制 御機 器の研 究

　 流体素子によるエ ンジ ン制御センサ

　気 流 全温セ ン サ

　 デ ィジ タル ・エ ンジ ン制御 試験

　塔 載型 １軸エ ン ジン制 御装置

　　　 試作

　　　 実 機 試 験

　 ２軸 エ ン ジン 制御 装置

　　　 試作

　　　 シ ミュ レ ーシ ョン試 験

　　　 実機 試験

エ ンジ ン監 視 シス テム

　 振 動 によ る異 状 の検出

㎜

　　　㎜

㎜

　　　　　㎜

　　　　　㎜

Ｏ

JR 1 00 H

完成

　一 ■・
　　一 一
一　 一　　一 一
次 次 次

㎜

㎜

四

則 闘 圖
四 五 六
次 次 次

㎜

㎜

闘Ｓ
七八
次 次

㎜

㎜

･

　㎜

㎜

㎜

　　　　　㎜

㎜

　　　　㎜

㎜

　　　　㎜

㎜

㎜

　　㎜

㎜

㎜

㎜

㎜

㎜
㎜
㎜

( 1 )

( 2 )(3 )(4 )

( 5 )

( 6 )( 7 )

( 8 )( 9 )(10〉

(1 1)(1 2)(1 3)

(1 4)(1 5)(16)(17)

特許昭 4 8 - 32 5 54

(1 8)

(1 9)(2 峠 1)(22)

表 2.5.7 高 度 制 御 試 験 の 試 験 経 過 と 内 容

4 1 .　 3

　　　　 6

　　　　 6

　　　　 8

　　　 1 0

4 2 .　 3

　　　　 5

　　　　 6

　　　 1 0

4 3 .　 2

　　　　 6

　　　 1 0

高度制御試験設備完成

予　　備　　試　　験

J R 100H 製 作 完了

第　１　次　試　験

第　 ２　次　試　 験

第　 ３　次　 試　験

高度制御試験設備改修

第　 ４　次　試　 験

第　 ５　次　試　 験

第　 ６　次　試　験

第　 ７　次　試　 験

第　 ８　次　試　 験

角田支所に設置　金高 40m

ダミーエンジン使用，落下試験

１号機６月末，完成　２号機７月末，完成

Ｊ R 100H １台搭載　振動，入口空気温度測定手動による高度制御
10m 浮上

電気サーボ使用，自動高度制御，最大速度 2. 5 m /s

電気油圧サーボ使用，自動高度制御　ＦＴＢシステムによる自動高度
制御

Ｊ R 100H ２台搭載

２台エンジンの起動手順の確定，周辺温度分布測定，騒音測定

２台エンジンによる自動高度制御，磁気増幅器使用
最大速度３．４ m /s

ＦＴＢシステムによる手動高度制御，エンジン１台故障時の試験

ＦＴＢのための起動，運転手順の確認試験
気圧高良計による自動高度制御

電波高良計による自動高度制御

24

12

18

27

29

3G

22

45

は 213 回，運転時間約50時間，モの間エンジン本

体のトラブルは皆無の成績で，エンジンの信頼性

について確信をもつことができた。

（２） エンジンの動特性，シミュレーションの研

　究

　エソジソ制御について研究を進めていくために

も，エンジンの動特性はできる限り正確に求めて

おく必要がある。このため JR 100 を伏蔵エソジ

―  1 3 5 －
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ソとし，動特性計測法の過渡応答法，周波数応答

法 ,不規則信号法の比較試験を行った。この結果，

不規則信号法がエンジンに損傷を与えることが少

ないという点で優れており，精度も処理技術の改

善により高くすることができる見通しを得た。

　エンジンの制御器の設計，製作は，エンジソ試

作 のスケジュールと並行して進めなければならな
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い。このためエンジンの設計段階あるいは，要素

試験段階で得られるデータを基にして，エソジソ

全体の特性を近似させる高精度のシミュレータが

必要となる。また制御器の試験のために実時間で
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作動できなければならない。このような要求を満

すため44年度より，デジタル方式によるシミュレ

ーショソ方式の研究を進め，46年， エ軸エンジン

について，48年，１軸から３軸までのすべてのガ

スタービンに適用できるシミュレーショソプログ

ラムを完成した。図2. 5. 30にシミュレータの表示

部，図 2. 5. 31 にシミュレータにより求めた加減

速径路の例を示す。

（３） エンジソ制御機器の研究

　エンジンの制御を行 うためには，エソジンの周

辺条件，エンジンの作動状態を検出する検出器が

必要である。この研究の一環として，温度回復係

数の高い気流全温度検出器の試作，流体素子方式

による圧力不惑型温度検出器の研究（昭和49年５

月特許 48-32554) を行った。

　エンジンの性能向上に件い，制御装置の機能に

対する要求はきびしいものとなってきており，従

来の油圧機械方式ではモの要求を満たすことが困

難となってきた。このため，制御方式を自由に選

択でか融通性に富む電子式燃料制御器の開発が各

国において進められている。航技研でも，高度制

御の研究において 研究試作を行った 電気一燃圧式

の燃料制御器（図 2. 5. 32） を 発展させ，デジタ

ル方式により，加減速スケジュールを任意にかえ

得る燃料制御器の試作を行った。図 2.5. 33 はエ

ソジソ搭載を考慮した１軸エンジンのための制御

器で, JR 100 を用いた 実機試験を行い，その精

度，融通性ともに従来の機器より優れていること
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図 2.5.34　デジタル式燃料制御装置（2 軸エンジン用）

を 確認した。

　こ の試作を更に発展させ，詔年，内部に 自己故

障診断機能をもたせ， ３重 の演算機能を有する多

軸エ ンジン制御袋置 の試作を完了し， 5 0年 に実機

試験を行 う予定にな ってい る（図 2 . 5. 34 )。

　　　　　　　　　 文　　　 献

　1 ) T R -275,   2 ) 松 本ほか; ７回航原講演会（昭 42 ),

3）島崎ほか; ９ 回航原講演会（昭 44),   4) 松木ほか;

内燃機関 11-125 (昭 47) 95,   5) 西尾ほか; ８ 回航服



講演会（昭 43),

講演会（昭 45),

6) T R -238,  7 ) 西尾ほか; 10 回航原

8) T R -283,  9 ) 西 尾ほか; 11 回航原

講演会（昭 46),    10) 百足ほか; 内燃機関 11 -121 (昭

47) 82,   11) 西尾ほか; 13 回航 原講演会（昭 48),   12)

杉山ほか; 15 回航原講演会（昭 5 0),    13 ) 西 尾ほか;

A SM E paper 74-G T -19 （昭 49 ),   14 ) T R -265,   1 5)

遠 藤 ほ か ; ４ 回 純 流 体 素 子 シ ン ポ （ 昭 44 ) ,    1 6 ) 杉 山

ほ か ; ４ 回 純 流体 素 子 シ ン ポ （ 昭 44 ) ,    1 7 ) 西 尾 ほ か ;

オ ー ト メ ー ショ ン　17- 1 0  ( 昭 47 )  1 0 7 ,   1 8 )   T R - 2 6 0 ,

1 9 ) T R - 2 8 1 ,  2 0 ) 西 尾 ほ か ; 12 回 航 原 講 演 会（ 昭 47 ) ,

2 1） 西 尾 ほ か ; １ 回 ガ ス タ ー ビ ン 会 議 講 演 会 （ 昭 48) ;

2 2） 西 尾 ほ か ; 内燃 機 関 11- 12 2  ( 昭 47 ) 8 5 ,  2 3 ) 西 尾 ;

機 械 学 会 321 講 習 会 （ 昭 45 ) ,  2 4 ) 松 本ほ か ; 機 械 学誌

7 0- 5 8 0 （昭 42 )  6 3 6 ,   2 5 ) 西 尾 ほ か ;　内燃 機 関 11 -1 26

（昭 47 ) 9 1 ,   2 6 ) 西 尾 ; エ レ ク ト ロ ニ ク ス ダ イジ ェ ス ト

（昭 44) 6 0 ,  2 7 ) 西 尾 ; エ レ ク ト ロ ニ ク ス ダ イジ ェ ス ト

（ 昭 46) 6 2 ,  2 8 ) 西 尾 ; エ レ ク ト ロ ニ ク ス ダ イジ ェ ス ト

（ 昭 46) 6 3 ,   2 9 ) 西 尾 ; エ レ ク トロ ニ ク ス グ イジ ェ ス ト

（昭 40） 48

2. 5. 5　ジェットエンジンの構造

（１） エンジン部材の強度の研究

　エンジン部材の強度に関する研究として，当所

設立直後から内圧による円筒の強度および回転体

の強度の研究が行われた。また，これらの基礎と

なる研究として塑性の研究が行われた。

　塑性の研究としては，昭和32年度から34年度に

おたり，新しい塑性理論，「塑性 の三方向せん断

理論」が 樹立され1･2），この 理論によって多くの

実験事実が解明された。例えば次のような事実で

ある。

( ｲ )

(ロ )

( ハ)

履歴曲線の形 3）

塑性変形による材料の異方性 4）

軟鋼の降伏点における変形とモの後の塑

性変形

　（ニ） 中間主応力の塑性活動におよぼす影響5）

　（ホ） 応力状態と塑性変形の形 6）

　特に履歴曲線の形に関しては，引張り，純粋せ

ん断および両者の中間の応力状態のもとにおける

実験が行われ，履歴環の形は従来考えられていた

ような円滑な曲線ではなく，折れ曲った曲線群で

あることが見出された。そして，上記の新塑性理

論によってこの事実が説明できることが明らかに

された。

　内圧による円筒の強度に関しては34年度に，種

々の肉厚をもつ 円 筒に 内圧を加える実験が行わ

れ，応力分布が降伏点，訃|生流動および破壊にお

よぼす影響が明らかにされた7)。　また，この実験

結果について新しい 塑 性理 論 による解析が行わ

れ，高圧容器を設計するための資料が得られた8)。

　ジェットエンジソ用圧縮機あるいはタービンの

貨車の回転強度に関する研究も設立直後から開始

され，初期には基礎的な試験として，一様な厚さ

をもつ円板について回転による降伏ならびに破壊

の実験が行われた9-16)。　これにつづいてボスをも

つ円板17)，外周に貨に相当する錘りを取り付けた

円板，ディスクとスペーサから或る組立てロータ

などについての実験が数多く行われ (図 2. 5. 35),

貨車の設計のための基礎資料が得られた18･19)。

　　　　 図 2.5.35　翼車の回転による破壊

　40年度からピンジョイント型勤真槍込部をもつ

ディスクあるいは組立ロータのディスクのように

多数の円孔をもつディスクについての研究が行わ

れ，光弾性実験（図 2.5. 36) および有限要素法に

より形状と応力分布の関係が明らかにされた2o）。

　真車の強度に関連して，40年度からピンジョイ

ント型勤真槍込部のディスク個および真個の強度

についての問題が発生した。これについて，実機

の真根部を模擬した金属製模型による強度試験，

単純化された金属製模型による疲労試験，光弾性

―  13 8  ―



図 2.5.36　多数の円孔をもつディスクの遠心力による

　　　　　 光弾性しま模様

実験および理論計算による応力分布の解析などが

行われ，ピンとピソ穴との間にすきまを与えられ

たピソジョイソトの最適の形状を定める資料が得

　エンジンの高温部々材の熟衝撃に開しては36年

度から実験設備の計画が開始され,37年度に完成，

38年度から39年度にわたって装置の調整と種々の

材料についての試験が行われた。これによって種

々の材料の熟衝撃に開する基礎的な資料が得られ

た23）。

　エソジソ部材の疲労に開しては次のような研究

が行われた。

　（ イ） アルミニウム合金の前歴が疲労寿命にお

よぼす影響24）

　（ロ） 疲労における寸法効果 25）

　（ハ） 疲労における心中応力集中の影響25）

　（ニ） ピンとピソ孔との間にすきまをもつピソ

ジョイソトの疲労強さ22）

　（ホ） 接着剤による接着接手の疲労強さ26）

　（へ） 疲労寿命推定方法（SN ゲージ，鋼メッ

キ法）

　（ト） 低サイクル疲労条件のもとでのき裂伝播

特性

　 以上はエソジソ部材に関する研究であるが，エ

ソジソ全体の構造の問題として，着陸時の衝撃，

ロークの不つりあい力などによるケーシングおよ

びロータの変形あるいは振動の問題がある。これ

については軸対称殼に非軸対称荷重が作用した場

合の変形（図 2. 5.37) を計算するプログラムが作

成され27），実機の剛性の計算に応用された28）。

Ｓ

〆
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　 へ．
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　　　　　　　　　　　　　 Ｓ

ｆｓ∽ ゛

　　　 ゜゙心

ヽ

　　 ぺ
　　 べ`Ｘ　　　　　　　　　　　　　　　 ’’

　　　　　 図 2.5.37　軸対称殼の変形

(２) エンジンに関連する振動問題の研究

　エンジンに関連する振動問題としては圧縮機お

よびタービンの真の振動，ロータの不つりあいに

起因するエソジソ全 体 の振 動の二つが重要であ

る。

　これらの研究は当所設立より少しおくれて，昭

和 35年度から開始され， 36年度までに試験設備の

主要なものの整備が行われた。これに続いて当時

製作が開始された国産ジェットエソジソＪ３のタ

－ビソ動真の振動試験が行われた29)。モの後, JR

系リフトジェットエンジンの真など各種の細流回

転機械の真について実験 (図 2. 5. 38) と理論解析

が行なわれ3o･31)，特殊な真根部をもつ真に関して

も設計時に真の振動特性を予測することができる

ようになった32)。

　 また，真の共振時の振動応力を減少させる真根

部の振動減衰作用について実験が行われ33)，各種

の形状，寸法の真根部の振動減衰特性が求められ

た。

　 エソジソ全体の振動の研究は真の振動の研究よ

りおくれ，JR 系 リフトジェットエンジンの試作

研究にともなって開始された。まず，ジェットエ

ンジンのような複雑な構造物の振動試験法 (図 2.

―  1 3 9 －



表 2. 5. 8　構造，振動，軸受関係研究経過

三才～犬
~
言
3 0　　　　　　 35　　　　　　 40　　　　　　 45　　　　　　 50 文　飲

１　エンジン部材の強度

J.1 塑性の研究

1.2 内圧による円筒の強度

1.3 翼車の強度

　　 一様厚さの円板

　　 ボスおよび翼付の円板

　　 組立ロータ

1.4 熱衝撃

1.5 エンジン部材の疲労

　　 寸法効果、応力集中の影響

　　 疲労寿命推定法

　　 接着接手の疲労

1.6 ピンジョイント型勤翼柚込部

1.7 エンジンの殼構造

(1ト (6 )

(7 ), (8 )

(9ト ㈲

(17ト (19)

(20)

(23)

(24), (25)

(26)

(20)～ 酋

(27), (28)

２　エンジンに関する振動問題

2.1 翼の振動とその防止

2.2 エンジンの振動とその防止

(29)～ (34)

(35)～ (38)
●

３　エンジンの潤滑

3.1 境界潤滑

3.2 ころがり軸受の高進院能

3.3 ころがり軸受の寿命

(39)～ ㈲

(47ト (51)

(52)

　　　　 図 2.5.38　圧縮機の翼の振動試験

5.39) が 確立され，JR 系エンジンの振動試験が

行われた35）。また,振動特性の理論解析も行われ，

　　　図 2.5.39　ジェットエンジンの振動試験

前述の軸対称殼の非軸対称荷重による変形の解析

とあわせて，単軸ないし多軸エンジンの振動特性

を設計時に予測できるようになった36･37)。

　また，エソジソ全体の固有振動数と p  ―タの回

転数が一致することによる共振の際の振幅を減少
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させる ダソパ軸受 の研究が行われ 38)， 実 機に有効

に利 用で きるこ とが明 らかに された。

( ３) エ ンジ ンの潤滑に関す る研 究

　潤滑に関す る研究 として， 当所 設立直後 から昭

和 35年 度にわたっ て軸受 の焼付 きを 解明す る基 礎

となる境界潤滑 の研究が行われた。 境 界 摩 擦 に

及 ぼす す べ り速度 39` 41)， 高 圧 粘度 42)， 表 面あ ら

さ 43･44),吸 着 分子層 45･46)な ど の影響を明 らかにし，

そ の機構を解明 した。

　エ ソジ ソ用高速ころが り軸 受 の 研 究 に関 して

は， 昭和 36年 度か ら実験設備 の計画が開始 され，

37年 度に完成した。 38年 度 におい て J R 系 リフト

エソジ ンの潤滑について実験が行 われ，潤滑方式

として開けつジ ェット給油が適 してい ることを 明

らかにし，実機 と同一 条件下 で軸受 の耐 久試験を

行い実用 しうることを示 した 47)。

　 またこれ と平行 して， ジェット潤 滑 下 の高 d n

値 における玉軸受 の性能 と限 界速 度を 高めるため

の研究が行われた。高速におけ る玉軸受 の焼 付き

は，図 2. 5 .40 に 示 す よ うに，い ずれも給油 ノズ

ル と反対側 の保将器 の案 内面 とこれに対 する軌道

輪案 内面に生じ てお り， 現在軸受の限界速度を 左

右し てい るのは保将器 の潤滑問 題であることを 明

らかにした 48)。 こ のことか ら，限 界速 度を 高める

給油ノズル側

図 2.5 .40　高 dn 値における玉軸受（#30 B N T ） の焼

　　　　　 付き（給油量 0.44 k g /m in . スラスト荷重

　　　　　 50 k g で 90,000 rp m , dn 値で 270×104で

　　　　　 焼付き）

ためには保持器案内方式，形状，構造，軸受形式

をどのようにすればよいか 明らかにし,   d n 信で

330×104 まで 回転可能とした。　さらに従来不明

信であった高 ,佃 値における摩擦トルク，軸受温

度上昇などの基本特性を求めて実験式を呈示し，

高速ころがり軸受の設計基準を確立した 49･5o)。な

お高速ころがし軸受の潤滑法にはいま一つオイル

ミスト潤 滑が あ る が，これは j7z信でせいぜい

200×104までしか使用できないことを明らかにし

た51)。

　ころがり軸受の寿命に関しては， 34年に日本学

術振興会に転り軸受寿命第 126 委 員 会 が設置さ

れ，当初からこれに参加して協同研究を行ってき

た。標準ころがり軸受寿命試験機の研究，試作，

同一ロット軸受による試験機の枝差検定を行い，

これにつづいて従来不明確であった寿命に影響す

る諸因子，とくに潤滑条件がどのような影響を与

えるかを油の粘度，種類，速度，温度を変化して

研究した52)。
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( 昭

2 . 5. 6　 V /S T O L 用 リ フトジェットエンジン

　航空 機の新型式 で将来 の発 展が期待 される Ｖ／

ＳＴＯＬ 機を実現す るためには，そ の揚力発生 のた

めに軽量大推力 のリフトジ ェットエ ンジンが基本

的に必要である。この研究の第１歩 として昭和 38

年 より軽 量 エ ンジンの試作研究 が 開始 され , J R

1 00 リ フ トエ ンジンが完成 し， このエンジンによ

る高 度制御の研 究を 終え， さらに F T B に 装 着 し

て ＶＴＯＬ 機 の離着陸， ホバ リン グの研究を 行い ，

自由飛行に成功した。

　 この JR 1 00 リ フ トエベ/ジ ンは，（ イ）ＶＴＯＬ 機

研究 のため の F T B に よ る試験 研究に使用 出来 る

ように早期に完成させること。（口） 本格的なリ

フトコニ,ソジソのための基礎となるものであること

の２点を考慮し， 推力重量比 は 10 程度として，

（イ） この時点までに 各要素の基礎研究により得

られていた成果を全面的に取入れ，（口） 国産し

得る材料を用い，（ハ） 我が国で可能な加工法に

よることを基本とした。これらの条件を基礎とし

て将来の ＶＴＯＬ 機の使用状況を想定して，垂直

離着陸時の燃料消費量を含めた有効推力重量比を

最大にするエンジソサイクル,構造の検討を行い，

単軸 ２軸 受 の純ターボジェットエソジソとし，

（白 短時間運転の多数回のくり返し可能で，（ロ）

加減速特性がすぐれ，（ハ） 姿勢制御用油気が可

能であるエソジソとして設計した1-8)。

　 さらにリフトジェットエンジンの性能向上の研

究は JR 200 系として，要卦|全能の向上による推

力増加および軽量材料の使用による軽量化によっ

て推力重量比15を目標に計画を進め，圧縮機，タ

表 2. 5. 9　 リフトエンジンの研究開発経過
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－ビンの性能向上，チ タソ合 金の大 幅採 用による

重量軽減に より JR 22 0 が 完 成し運転試験を 終了

　現在なお ＶＴＯＬ 実験概に搭載するため の研究

として，（ イ）自動起動方式 の研究，（ロ）タ ービ

ン入 口温度の向上に よる推力増加の研究を進めて

いる。

　この研究開発の経過を表 2 . 5. 9 に 示 す。 JR 1 0 0

系 は 原形 エソジソ１台， 高 度 制 御 の 研 究用 JR

1 0 0H 型 （油気なし）２合， F T B 搭 載 用 JR 1 0 0F

型 （ 油気あ り）２合製作され， また JR 10 0H の

１ 台は後に推進用構置型に改装されて，エ ソジソ

消音 の研究に用いられた。尚 JR 2 0 0， JR 2 2 0 は

そ れぞれ １台製作された。

（１） 試作 リフトエ ンジンの構造概要

　 JR 1 0 0 お よび J R 2 00 リフ トジ ェットエ ンジ

ンの仕様を表 2 . 5 . 1 0 に ， また JR 1 00 の 本 体断面

を 図 2 .5 . 41 に 示 す。 またそれぞれ の計画性能，

表 2.5.10　リフトエンジン構造仕様

エンジン型式

圧　 縮　 機

器

ン

受

式

式

　

ビ　

方

方

焼　

｛　　

滑

勣

燃

タ

軸

潤

起

垂直型ターボジェット

６段軸流

（ J R 200 のみ５段軸流）

円環型直接噴霧式

１段軸流

２軸受（ボール，ローラ）

間欠給油方式

エア・インビンジメント方式

主要部使用材料および各部重量を表2. 5 . 11～2. 5.

13 に示す。

　JR 1 00 エンジンの本体構造としては簡素化に

重点を置いた。圧縮機の前部フレームは中空の入

口案内翼を介してスラスト玉軸受を支持し，ロー

タはディスク形で各説ボルト締めの構造であり，

ケーシングは二つ割れ構造である。燃焼器の外鰐

には油気用フランジおよびエソジソ支 持 部 を 設

け，円環型ライナーは燃料マニホールド付きの燃

　　　　　　　　　 料噴射弁を内装する形式であ

　　　　　　　　　 る。タービソノズルは板金製
／’

｀｀ 、
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図 2 . 5. 41　 JR 1 00 リフトジェットエンジン

　　　　　　　　　　　　　　　　 ―  1 43 ―

　　↑　　　　中空ノズルでありタービソ勤
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表 2.5.11　リフトエンジン計画性能

　　　　 機 種
項　目

J R 1 0 0 J R 2 0 0 J R 2 2 0

主　 推　力　 k g

　 損 気 な し

　 1 .5 k g /sec 損気時

1530

1430

2 1 0 0

ﾆL8 2 0 *

2280

2180

燃料消費率　kg/kg-h

　 拍 気 な し

　 1. 5 kg/sec 拍気時

1 .1 5

1 .17

1.15

1.17

1.15

1.17

圧　縮　機

　 段　　　　散

　 圧　力　比

　 空 気 流 量 kg/sec

　 6

　 3 .9

27 .5

　 5

　 4.0

37.2

　 6

　 4 .4

37 .2

燃　 焼　器

　最大断面風速　 m /sec

　全圧圧力損失

　温 度 上 昇 °c

タ ー ビ ン

　最高入口温度　 C゚

　膨　 張　 比

＊ 3.0 k g /sec 抽気 時

　31 .1

　 0 .1 0

6 69

8 50

　2 . 0

　3 6 . 0

　 0 . 1 0

6 6 0

8 5 0

　　2 . 0 8

　3 3 .8

　 0 .0 8

7 56

9 50

　 2.1

空気圧により間欠的に軸受に給油し，排油は自然

排出とした。

　JR 200 シリーズの 構 造 は JR 100 に 準ずる

が，表 2.5.11～2. 5. 13 に示 す よ うに, JR 200

は使用材料の軽量化に重点を置くとともに空気流

量の増加によって推 力 重量 化の向上をねらい，

　　 表 2 . 5. 13　 リフトエンジン重量（kg）

　　　　 機 種
名　称

J R 1 0 0 J R 2 0 0 J R 2 2 0

回

転

部

圧　縮　機　部

後　 部　　軸

タ　ー　ビ　ン

41.9

　 7.0

23.6

22 .1

　 4 .0

18 .7

42.0

　 4.0

18.7

計 72.5 4 4.8 64.7

静

止

部

圧　縮　機　部

燃　焼　器　部

タ ー ビ ン 部

そ　　の　　他

26.0

30.4

16 .1

10 .0

2 0.7

36.1

20.0

　 8.0

28.0

36.1

20.0

　 8.0

計 8 2.5 84.8 92.1

本 体 京 童 合 計 15 5.0 ﾆ129.6 156 .8

表 2.5.12　リ フ ト エ ン ジ ン 主 要 部 使 用 材 料

　　　　　　　　　　　　 機　　 種
名　　　称

J R 1 0 0 J R 200 J R 220

圧
縮
機
回

転

部

動　　　　　　　　 具

デ　　 ィ　　 ス　　 ク

ス　　 ペ　　 ー　　 サ

後　　　 部　　　 軸

A T S  I ４０３

A T Ｓ 1 4340

　 同　　　 上

　 同　　　 上

　 １段　　チタン合金
２～５段　アルミ合金

　 １段　　チタン合金
２～５段　アルミ合金

　 1,2 段　チタン合金
　 3,4 段　アルミ合金

　　　 チタン合金

チタン合金

同　　　上

回　　　上

間　　　上

圧静

縮止
機部

フ ロ ン ト フ レ ー ム

静　　　　　　　　 翼

ケ　 ー　 シ　 ン　 グ

A I S  I ４１０

A I  S  I ４０３

　 A 2 P 4 T 6

　　 A  I S I ４１０

　 １段　　チタン合金
２～４段　アルミ合金

　　　 A  Z 92

A I S  I ４１０

　 チタン合金

　　 A  7 92

燃 焼 器
ケ　 ー　　 シ　　 ン　　 ゲ

ラ　　　　 イ　　　　 ナ

A I S  I ３２１

ハ ス テ ロ イＸ

A T S I ３２１

ハステロイＸ

A I S  I ３２１

ハステロイＸ

タービン
回 転 部

働　　　　　　　　　翼

デ　　 ィ　　ス　　 ク

U 5 0 0

A 2 8 6

　 U 700

チタン合金

　 U 700

チ タン合金

タービン
静 止 部

　　

ン

ズ　

シ

　　

ー

ノ　

ケ

ル

グ
　 R 235

A T S I 321
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　 R 41

A I  S I 321



JR 220 では 疲労限の低いアルミ合金をすべてチ

タソ合金とし，信頼性の向上をはかりその重量増

加分をタービソ入口温度の向上に伴う比推力の増

大で補うとともに，圧縮機の圧力比を上げて燃焼

器・タービソ部の容積増大，すなわち重量の増加

を押え，燃料消費率の悪化を防いだ。このためタ
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－ビソノズルは内部冷却方式の板金製とした。

（２） 試作リフトエソジソの性能

　JR 100 および JR 220 の地上静止状態の運転

性能を図 2. 5. 42， 2. 5.43 に示す。　また特に JR
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当りその耐久性の確認運転

を行い，最終的に 200 回の

起動停止（延運転時間30時

間）の耐久運転を完了する

ことができた。この間，運

転研究と並行して行った剛

性試験，疲労試験などの結

果 を 取 入 れ て前部フレー

ム，後部フレーム，燃焼器

外筒および燃焼器ライナー

など板金熔接構造部材の改

善，タービソクリップの改

良など種々の改善を行い，

図 2. 5.44 に示すように短

期間に耐久性を向上するこ

とができた。

（３） ＶＴＯＬ 実験機 用リ

　フトエソジソの研究開発



　ＶＴＯＬ 実験機に 搭載するリフトエンジソとし

て, JR 100 リフトエソジンの 推力増加（タービ

ン入口温度を 850 C゚ から 950 C゚ に上げて推力を

5％ 増加させる）の研究と，エソジソ起動操作の

簡素化のため，燃料ポンプ，燃料制御器の改造を

行い，自動超勤方式の開発，電気制御による推力

制御などの研究を進めている。

　　　　　　　　　 文　　　 献

　1) T M -17,   2) 山内; ６ 回航原講演会（昭 41 ),  3 )

山内; 航空学詰(14-153),  4) T M -92,   5) 松木ほか; 機

械字詰 （7 0-580）， 6） 松本ほか; 内燃機関 (42-11 ),

7 ) T M -113,   8 ) 高崎; 生産技術（昭 44),   9) 松木ほ

か; 1 1 回航原講演会（昭 46),   10) 島崎ほか; ｎ 回

航原講演会（昭 46),    11) 松本ほか;   A S M E 7 1-G T -

75  (46 ),   1 2) 松本ほか; Proc.　of T ok yo Join t In ter･

n ation al G .T . C on f.   (46),     13) 松木ほか;　内燃機

関（昭 46 ),   14 ) 松 木ほか; 12 回航原講演会（昭 47),

15）松木ほか; 内燃機関（昭 47）

2 . 5 . 7　 推 進用ターボフ ァンエンジン

　 通商産業 省大型プロジ ェクトに基づ く航空機用

ジ ェットエ ンジ ンの研究開発は昭和 4 6年 度か ら発

足 した1‘̂9）。　この研究開発の目的は， わが国 の国

情に適したエソジソとして ,頻 繁な離着陸に耐 え，

騒音が低く， 排気に よる大気汚染 の少ない高性能

フ ァンエンジンを 開発することてあ り，官学民 の

協力 体制 によって 推 進し，そ の 最終 目標は 推力

1 0～1 5 ton を 有 す るフ ァンエンジ ンの 開 発 であ

る。そ の第１期計 画（昭和 46年 度から５か年 ）と

し て推力 5 ton のエ ンジンの研究開発 が進 められ

てい る。 この中 間目標性能請元を表 2 . 5 . 1 4 に 示

す。

（１） 研究開発状況

　研究開発状況を表 2 . 5 .1 5 に 示 す。当所は 各要

素 の研究，運転研究をすべ て担当し， また委託費

に よるエ ンジ ンの試作研究につい て払 そ の設計

資料の提供， 指導を 行ってい る。

　（ａ） 要 素研究の概要

　　 Ｏ ）　フロソトファソ

　 47年 度に 設計製 作を 終え， 48年 度にすべて の試

表 2. 5. 14　ファンエンジン中間目標性能清元

頂

地　 上　 静　 止

高 度 6,1 0 0 メ ー ト ル

飛 行 マ ッ ハ 数 0.7

ア

高

フ

最

ノ ｀ X

騒　

排

/ /

イ　

音　

気

　　目

推　　　力

燃料消費率

推　　　力

燃料消費率

ン　　圧　 力　 比

企　 圧　 力　 比

タービン人 口温度
ノ 、ヽ

レ　

煙

ス　　比

べ　　ル

濃　　度

　 性　　　　 能

　　 5,0 0 0 k g

　 0. 3 4 k g / k g / h

　　 1 , 7 0 0 k g

　 0 .6 1 k g / k g / h

　　　　 1.5

　　　 20

　　　 1,1 5 0°C

　　　　 6.5

9 5 E P N d B （80 ホ

ン に 相 当 ）以 下

　 Ａ Ｉ Ａ２５以 下

　（注）1 . 騒音レベルについては本プロジェクトによって

　　　　 開発されるエンジン３基を搭載した航空機を想

　　　　 定し，米国連邦航空庁（ＦＡＡ）が定める F A

　　　　 R 36 ( 1969. 1 2. 1） の騒音規制による測定法に

　　　　 準拠した離陸時の測定地点において，この航空

　　　　機の騒音について測定したものとして推定した

　　　　値である。

　　 2. 排気煙濃度については，米国航空工業会（ＡＩ

　　　　Ａ）の測定法によることを前提とする。

験を完了して，圧力比 1 .5 の高 性能 ファンの設 計

資料を得た。

　　 O i ） 高圧圧 縮機

　１次式作用高圧圧縮機 の単独試験は 4 8年 度に完

了し，さ らに性能向上をね らった ２次式作用高圧

圧 縮機は 49年 度に試験を完了した。 さらに改良型

の製 作を進 めている。

( iii ) 燃焼器

　 46年度後半から円環型燃焼器の研究を進め，高

温，高圧燃焼器として煙の少ない，排気のきれい

な燃鈍器の研究開発に努めている。

　また高圧（10～30 気圧）での燃焼の研究装置と

して，セクタ型高圧燃焼試験装置を47年度に完成

し，さらに48年度からアニュラ型高圧燃焼試験装

置の建設に着手し製作中である。

　　（iv） 高圧タービソ

　2段高圧タービンの空力試験は47年度に完了し，

高温試験の１次試験機（1080 C゚ ）は 48 年度に，２

―  1 4 6 －



表 2. 5. 15　F JR 710 ターボファンエンジンの研究開発経過

立 ~ノ ﾝ 46 47 4 8 49 50 備　　　考

要

素

の

研

究

フ　　ァ　　ン
　　　　　　　 ｜
設 計 製 作　　　 試 験

F－20

高圧圧縮機

１ 次
l
試 作　　　

１　
試 験

試験

H C - 10　　13段

HC - 20　　12段

HC -20改　12段

２汝 試作　　　｜　試験

２次試作改

燃　 焼　器

常圧アニュラ型

30気圧　知時間型

15気圧25kg/sec連続型

高圧セクタ試験 装置

高圧 セ クタ試験
ゝ

、

ｌ

高圧アニュ‘ﾗ 試験装置

高圧アニュラ試験

高圧タービン

　　　　　　 I
2段 高 圧 タービン 空 力試 験

試験

試験

H T - 1 0 C

H C －10 H （1,0 8 0°C ）

H T －20 H （1,1 5 0°C ）

H T －30H （　　ク　　）

１次試作

２次試作

高温耐火試験

低圧タービン 4段低圧タゴビン空力試験 L T - 10C

補　　　　機

　　　　　 ｌ
セ ン サ ー 制 御 器 試 作 総

ﾑ ９

消 音ナセル 消音ナセル製作　　試験

運　転　研　突

１次製作 運転研究 依託費により３台製作
　　 ｜

2次試作運転研 究
一

次試験機 (1150 C゚ ハま49年度にそれぞれ１段高温

タービソとして試験を完了。さらにその性能向上

型を49年度に製作を完了した。

　　（Ｖ） 低圧タービン

　ファンを駆動する低圧タービンの単独試験とし

て47年に試験機の製作を終え48年度にその試験を

すべて完了した。

　　（ vi） 補　機

　温度，圧カセンサー，高圧圧縮機の可変静真制

御器，電気信号による燃料制御器および総合計算

制御装置の製作を完了し，総合試験の準備に着手

した。

　　(vii) 消音ナセル

　１次試作ファソエソジソの騒音測定を行ないモ

の解析結果によってファソ騒音を吸音する吸入お

よび出口消音ダクトの製作を完了した。

　（ｂ） 運転研究

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 一

　委託費によって試作研究の進められた１次試作

の F JR 71 0/10 ターボファソエソジソ（口絵写

真参照）は48年 ４月末１号機が完成，直ちに超勤

試験，着火試験，自立運転試験と順調に進行し，

引続き同年８月末２号機，12月末３号機と試作を

完了した。同年10月には設計推力を達成しさらに

要素のマッチングをとるなど若干の改善を行って

性能向上をはかり，また耐久性，信頼性の向上に

努め1o･11），また騒音測定・消音試験さらに排ガス

分析および煙濃度測定を行うなど２次試作への設

計資料を得た。２次試作による４号機の試作は50

年２月に完了直ちに運転研究に着手した。

　　　　　　　　　　 文　　　 献

　　 1 ） 森 田 ; 機 械 学 講 演 会 （ 昭 4 4 )
,
   2 ) 森 田 ; 航 空 学

。

関 西
，
中 部 支 部 秋 期 大 会 （ 昭 4 5 )

,
   3 )    T R - 3 1 7

,
   4 〉

　 T R
- 3 4 7 ,   5 )

森 田 ; 機 械 学 論 （ 昭 4 9 )
,    
6 ) 機 械 振 興 協

　 会
，
経 済 研 究 所 報 告 （ 昭 4 5 )

,    
7 ) 日 本 航 空 工 業 会 報 告

1 4 7 －



（昭 46 ),  8 ) 森田ほか; 内燃機関（昭 47 ),   9 ) 島崎ほ

か; 13 回航原潜（昭 48),   10) 松木ほか; A S M E 74-

G T -39（昭 49 ),   11 ) 松 木ほか; S A E 74 08 09 （昭 49 ),

12）森 田ほか; 航空学詰（昭 49）

2. 5. 8　ジェットエンジンの低公害化

（１） ジェットエンジンの低騒音化の研究

　航空機騒音が飛行場局辺の住民に及ぼす騒音公

害が世界的な問題となっていることは周知の事実

である。この問題の解決策として，飛行経路およ

び運転方法の適切な選定や土地利用方法なども合

まれるが，航空機騒音の主たる宮原であるジェッ

トエンジンの低騒音化を行うことが最も根本的な

方策である。このジェットエソジンの音原を大別

すると排気ジェットによるジェットノイズ，ファ

ソ，圧縮機，タービソなどの回転騒音および燃焼

騒音であるが，今後の民間大型輸送機にはすべて

ターボファソエソジンが使用され，この場合特に

ファンの回転騒音がモの主要音原となり，この低

騒音化か緊急の研究課題となっている。

　 この回転機械騒音を低減する方法として，回転

機械自身が発生する騒音を低くする方法と発生し

た音を，それが開口部から放射されるまでのダク

ト内で仮宮する方法があり，この両方に対する研

究を行うことでより静かなエンジンを作り出すこ

とができる。このためまず後者の方法すなわちエ

ソジソ消音の研究に昭和46年度から着手し，リフ

トジェットエンジン JR 100 を機屋き型に改修し

た JR 100H -1P の騒音測定を行い，モの騒音特

性を解析した。つぎにエソジンナセル内部に内張

りする仮宮パネルは，（イ）表面に沿って高速の気

流が存在する。（口） 大音圧で音の回転モードを

合むという特別環境におかれるため JR 1 00H -1P

用の吸入および排気ダクトを孔あきハネカムの仮

言パネルで試作し，その消音効果を確認するため

の実機試験を行い資料を得た1~7)。

　 この結果，計算値平定在波音データを用いた計

算値と比較し今後の研究に対する問題点が明らか

となり，47年度に流れのある場で犬合祀を受ける

吸音パネルの吸音効果を試験できる流路音響試験

装置（図 2. 5. 45) を設置し研究を開始した。さら

に 48 年度には角田支所に半径 50 米の音響測定点

をとり得るファンエソジソ屋 外運 転 装置を設置

し，これによりエンジンの運転性能と音響伜比を

同時に測定して吸音処理の効果およびそのエンジ

ン性能への影響が試験出来るようになった。これ

らの装置を用い，仮言パネルの基礎研究を進める

と共に，2. 5. 7 項の大型プロジェクト制度によっ

て試作研究を 進めている F JR 710/10 タ ーボ

ファンエソジンの音響特性試験を 49 年に開始し

た。図 2. 5.46 は吸言パネルを内張りした吸入ダ

クトを取付けた同エンジンの運転状態で，モの吸

言ダクトの効果の一例を図 2. 5. 47 に示す。

　今後の研究方針として，吸音材の吸言特性に及

ぼす気流や犬合圧の影響についての基礎研究を進

図 2.5.45　流結合響佐原の構造
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図 2.5.47　エンジン吸入側 45°, 50 m におけるスペク

　　　　　　トル（3 kH z, 6 k H z, 9 kH z のピ ークはファ

　　　　　　ン翼通過基本周波数の １次，２次および３

　　　　　　次を示し，黒色部は吸入ダクトの壁面に 吸

　　　　　　音材を内張リしたときの減音量を示す｡）

めると共に，耐久性のある吸音特性のすぐれた吸

音パネルを開発し，より静かなジェットエンジン

の開発に資料を提供してゆく。

（２） ジェットエンジンの低公害化（排気）

　ジェットエンジン排気中の大気 汚 染 成 分とし

て，窒素酸化物（ＮＯＸ），煙， 炭化水素（ＨＣ），

一酸化炭素（ＣＯ）などがとりあげられ， 排出低

減化の研究が行われているが8），これらのうち，

もっとも低減化のむずかしいと思われる ＮＯＸに

注目し，当所で研究試作した JR 100 エンジン，

通 商産 業 省 の大型プロジェクトとして試作した

F JR 710 エンジンの排気中の ＮＯＸを測定し，

また一方，ジェットエンジン燃焼器模型，さらに

基 礎的 なバ ーナ模型につ いて ＮＯＸ の測定を行っ

た 9~11)。 各 種 の作 動 条 件 について の実験結果，

N O ,  N 0
2 の 濃 度 比 と ＮＯＸ（［ＮＯＸ］＝［ＮＯ］十

［N 0
21 ) とが 関連をもち， ＮＯＸ 低減化の一つ の

因子 として ＮＯ／ＮＯＸ 比があげられることを見出

した 12）。

　 N O X 排 出 低 減化対策 に は，燃 焼器の構成要素

が どのような影響を及ぼ しているかを 調べる必要

があ り，燃焼器 内部 の濃 度分布を 求めることが重

要であ る。 このため，燃 焼器内部ガ ス分析装置を

整備 しアュュラ形燃焼 器の分割模型についてガ ス

分析を行 った。 この結果，保炎 作用を 行な う循環

流領域 内は，ほ とんどＮＯ のみで濃度が高く， 二

次空気 の入 った部分 で急激に ＮＯ 濃 度が減 少し，

Ｎ０
２ がでて くる，な ど興味深い デ ータが 得られ

た 13）。

　煙お よび H C 排 出低 減化 に対 しては，燃 焼器

の一 次燃焼領域 の空気導入法 の調整， ライナ壁 面

冷却法 の調整が有効な ことが明らか とな り， 具体

的に各種 の試 みを実験 し，資料を得 ている。

　　　　　　　　　 文　　　 献

　1）島崎ほか; 12 回航原講演会（昭 47),    2 ) 渡辺ほ

か; 47年度春季音響学会（昭 47),   3) T M -247,  4) 島

崎ほか; 13 回航原講演会（昭 48）， 5）渡辺ほか; 48

年 度春季音響学会（昭 48),   6)   T M -271,   7) 島崎ほ

か; ２ 回ガスタービン会議（昭 49),   8) T M -230,   9)

1 3 回 航原講演会 （昭 4 8）， 10） T M -242， 11） T M -

260 ,   12 ) 航技研研究（昭 4 8),    13) 2 回ガ スタービン

セミナー資料巣，日本ガスタービンフ会議（昭 50-1）
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2.6　 V /ST O L 技術

　当所では昭和37年度にはじまる第２次５か年計

画において Ｖ／ＳＴＯＬ 技術に開する研究を最重点

研究の一つとして取り上げるという方針を定め，

V /ST O L 委員会（現在の 航空機委員会）が中心

となって長期研究計画が策定された。以後，この

計画に沿って研究が進められてきたが，主要研究

分野は ＳＴＯＬ 技術研究，ＶＴＯＬ 技術研究および

ヘリコプタ技術研究の三分野に大別される。

　ＳＴＯＬ技術については，近い将来にわが国にお

いても ST O L 性を備えた航空機の試作開発に着

手するという見通しのもとに，離着陸距離 300 m

以下を目指す U ltra S T O L 機（ＵＳＴＯＬ 機）を

実現するための技術に研究の主力を向けてきた。

すなわち， ST O L に 関する 各種基礎研究のほか

に，ＵＳＴＯＬ 機の代表的な二つの型式についての

全損空力特性を解明するための研究，単発 ST O L

実験機および 可変 安 定 実 験 機による S T O L オ

ペレーションの研 究，お よび ＵＳＴＯＬ 性を 実

現するための高揚力装置の系 統 的 研 究を進め，

ＵＳＴＯＬ 機の設計開発，運用に関する研究成果を

積み重ねてきた。さらに最近になってジェット機

の ST O L ｲﾋ の要望の高まりに応じて，ジェット

排気を積極的に利用する Pow ered ST O L 機の分

野に研究を移行しつつある。

　ＶＴＯＬ 技術については， 実用化時期と考えら

れる昭和50年代の後半までにわが国における実用

機開発の基盤となる技術を確立するという目標に

向って，３段階の研究を進めてきた。第１段階と

してはリフトエンジンをぱじめ とす る重 要コソ

ポネソトの研究試作，第２段階として は垂 直 離

着 陸 技術 研 究のためのフライングテストベッド

（F T B ）の研究，および飛行実験を 進めた。これ

Ji 心 Ｓ き ･

らの研究成果を取り入れて昭和47年から第３段階

研究として遷移飛行技術の研究に着手した。この

研究は遷移飛行技術と併行して ＶＴＯＬ 飛行の自

動化技術の研究をも進めようとするものであり，

ＶＴＯＬ 実験機を 試作し 自動遷移飛行等の飛行実

験を重ねて，遷移飛行を含む ＶＴＯＬ 機の運用上

の問題点の解明と，実用機の設計開発のための資

料を得ることを目的としたものである。

　ヘリコプタ技術についてはモの基礎となる空力

特性，安定操縦性および運航上の問題についても

未解決の研究課題が多く，当所における研究もロ

ータの空気力学的研究と飛行の安全性向上に関連

した安定操縦性の研究という基礎研究を中心とし

て進められてきた。今後，ヘリコプタ輸送が本格

化する機運にあり，またわが国におけるヘリコプ

タの設計開発も実現すると思われる情勢にあるの

で，ヘリコプタの紙胴試験，飛行実験技術の確立

のための研究も取り上げられつつある。

2.6.1　 ST O L

　ST O L に開する研究は，航空機の離着陸距離の

短縮という具 体的 な 技術目標が 設定されるため

に，研究の内容，方法などにその特徴がかなり顕

著にあらわれる。すなわち，基礎となる高揚力装

置の開発，全損空力特性および安定操縦性等に開

する諸問題の研究は勿論欠くことはできないが，

さらにこれ等の特性が機体の設計および運用上の

諸問題に深く関連しているので，S T O L システム

としての効果が常に総 合 的 に 問われることにな

る。この故に実験機の開発を想定した各種紙胴試

験あるいは技術確認のための各種飛行試験なども

必要とされる。

　当研究所において， ST O L に関する総合的な検

－ 1 5 0 －



討結果が発表されたのは昭和38年にさかのぼる。

当時 S T O L の対象機種としては一般にプロペラ

機が想定されていて，強力な高揚力装置とプロペ

ラ後流の利用とがモの主流であった。この発表は

ＮＡＳＡ における各種の飛行試験結果を吟味して，

ＳＴＯＬ 機の技術上の問題点を 指摘するとともに，

ＳＴＯＬ 機のあり方について最も基本的な指 針を

示したものである。

　このような 模討にひき続いて，所内に ST O L

研究班が組織され，昭和40年以後数年にわたるプ

1==･ペラ推進の ＵＳＴＯＬ 機に関する一連の研究が

始められ仁レ また，これと平行して，飛行実験部

を主体とする ST O L 機の操縦，運用などに関す

る諸研究が各種の実験機を用いて精力的に行われ

た。さらに先に述べた研究の性格上，多くの関連

研究が実行され公表されているが，以下にそれら

の大要を項目別に述べる。

（１） 強力なフラップによるプロペラＵＳＴＯＬ機

　の空力特性の研究

　プ 1==･ペラＵＳＴＯＬ機の研究を進めるにあたり，

まず第一の型式として，低真面荷重，高アスペク

ト比の真に強力なｙカニカル多段フラップを装備

する機体が取 り上げられたっ当時 ,東京大学山名，

中日両教授の協力のもとに双発の実験機を製作す

る構想が一時推進されたが，この型式はその実験

機の原型として想定されていたものである。この

機体の空力特性については，プロペラ付模型によ

る風胴試験とそれに基づく解析検討が逐次行われ

た1）。また，この試験結果を 用いて，ＵＳＴＯＬ 機

の安定操縦性に関する詳しい検討が行われ2）， さ

らに模型実験による勤安定微係数の測定が実行さ

れた3）。このような ＵＳＴＯＬ機の安定操縦性に関

連する諸研究の詳細は,   2.4 節で述べた。

（２） 後流偏向型プロペラＵＳＴＯＬ機の空力特性

　 の研究

　前記の強カフラップ型式に対し，これに平行し

て第二の型式，すなわち真面荷重を増加しプロペ

ラ後流を極度に利用する後流偏向型が別に取り上

げられ，双発形態のプロペラ付模型による一連の

　　　図 2.6.1　U ST O L 機模型による後流計測

　　　　　　　 (大型低速風胴)

風胴試験とその検討解析が 行われ九九 6)。実験は

強力な プロペラ用電動機を 用じて，推力係数 八

＝4 に達する広い範囲にわたっている。プロペラ

ST O L 機 は，いずれもプロペラ後流の 影響を受

けて空力 4≒y性に非線型性が見られるが，後流偏向

型ではこの傾向が着るしいことが実験結果から明

らかにされた。このような非線型特性は，プロペ

ラ緩流と主翼との直接的干渉によるほか，後流を

含む流場と機体との相 互作 用による効果が 大き

い。この効果を解明するには主翼後方から尾翼附

近に致る流揚の計測が必要であるので，当所で開

発された自動追尾型の風向風速計7)を用いての実

験が大型低速獄則で行われた (図2. 6. 1)。天皇の

データ処理の結果，非線型特性と流揚の構造との

相互関係が，かなり明らかとなった8づ 図2. 6. 2)。

また主翼と後流の直接干渉については，別に原理

的な研究が行われ9)，上記測定結果との対応も示

された。

(３) 飛行試験を含む ＳＴＯＬ 関連の諸研究

　S T O L の研究には離着陸を含む運用上の諸問題

が重要な要素となる。このため，ＳＴＯＬ研究の一

環として単発 ＳＴＯＬ実験機 F A -200X S を用いた

各種飛行試験が計画され実行に移された。この内

容については 2.4 節に述べたが，ＳＴＯＬ関連の研

究として経過の大要を記しておく。

　この実験機は境界層吸込みによる高揚力装置を

採用したが，機体の改造に先だって一連の風胴試

―  15 1 －
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図 2 . 6 . 2　箕面通過後の後流速度分布の一例（圭算後方 1.4 m ， 横滑り角 6°，迎角 O°）

験 が行 われた。 すな わち，二 次元 汲込翼試験， 動

力 模型に よる全貌特性試 験1o ･ 11)， 地 面効果 試験12)

等 で ある。 実験貌の内容は文 献 13)に 詳 しい。 F A -

2 00 X S の 動 安定微係数は大型低速概則の専用測定

装股によ り計測され，理 論値と比較されたが14)

理 論 と実験の一致は よい。飛行試験 としては F A -

2 0 0 貌 のほかに 双発 S T O L 貌 を 用いた各種の飛行

試 験15)等 も行われ ている。

　 吸込みではなく， 吸出しを 用いた場合の空力 特

性 につい ては， 同じ F A -20 0 貌 の 模 型を 改造し

て， シ ュラウド吸出しの三 次元 ジェ ットフラ ップ

効果 お よび地面効果 の獄則試験が行われ，成果を

あげ てい る16)。 こ こでは三 分力お よび尾 翼吸下 し

に 対する地面効果， ムービン グベルトの実際的必

要範囲等が論じられた。

　 以上 のほ かに， S T O L の 自動安定 制御に関す る

理 論的な研究17)， あ る い は 当 所 の設備を用いた

ＳＴＯＬ 性を 有する機体のシ ミュレーショソ試 験18)

等 の 関連研究も多い。 V T O L と の関連において，

リフトジ ェットを併用した S T O L 貌 の性能 の検

討 も行われた 19)。 対 象は中型輸送機で， リフトジ

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 ー

　　エットの干渉抵抗も考慮されている。 S T O L 性の

　　定義については常に議論があるが，これに対する

　　新しい提案も行われ，統計的爽づけもあわせて試

　　みられた2o）

　　（ 4 ） 高揚力装置および関連研究

　　　高揚力装置は,S T O L のみならず,すべての航空

　　機に関連するが， ST O L 機では離着陸の低速時に

　　特に強力なものを要求される。現在，最も普遍的

　　なものはタカニカルの前縁スラットあるいは後縁

　　フラップであって，その特性に関する資料は豊富

　　である。　しかし設計手段としてはまだ十分な方法

　　は存在しない。このような状況のもとで，シング

　　ルスロットからトリプルス 1==1 ットに至る約60形態

　　でのフラップの揚力測定が一連の研究として行わ

　　れた。これ等の結果を用い，揚力増加を次の３種

　　の機構，すなわち，翼弦長延長効果，キャソバ効

　　果，およびスロットによる境界層制御効果に分け

　　て統計的処理と検討が行われた 21･22）。さらに揚力

　　の最大可能値を探るべく，適当な仮定のもとに境

　　界層の発達を吟味し，現在のメカニカルフラップ

　　が，かなり限界値に近い能力を有することが推論

152 －



図 2.6.3　 E x tern ally Blow n Flap の兆 験（突風風胴）

された23）。

　その後，高揚力装置のジェット機への適応にと

もない E xternally Blow n Flap （E B F ）あるいは

オーグｊ ソター真のようなパワードリフト方式が

洋目されはじめた。このような情況に応じて E B F

に関する研究が取り上げられ，この形態における

真面上の圧力分布測定が，当所の突風風胴におい

て行われた（図 2. 6. 3）。ここでは E B F における

圧力分布の特徴，真とジェットの干渉効果等が明

らかにされた。

　最近，航空機の騒音に関する配慮が高まり U p-

per Surface Blowin g 方式（U SB ）の高揚力装股

が提案され多数の報告が見られるようになった。

この方式に対する基礎的な研究は現在推進されつ

つある。また，循環制御真のような特殊な着想に

　　　　　 昭和37年～継続中

ＶＴＯＬ技術基礎研究

　　　および調査

　 昭和 39～41年

アイアンバード試作研究

(空気ジェット姿勢制御)

　 昭和 38～41年

V T O L操縦システム研究

　　(シミュレーション)

　 昭 和 37 ～ 42 年

リフトエンジン試 作研 究

基 づ く 高 揚 力 装 置 に 関 し て 払 ＳＴＯＬ 概 へ の 応 用

を 目 ざ し て 調 査 24）な ら び に 実 験 が 進 行 中 で あ る 。

　 以 上 ， ＳＴＯＬ お よ び 関 連 研 究 の 当 研 究 所 に お け

る 経 過 を 概 観 し た 。 ＳＴＯＬ 概 は 将 来 の 交 通 シ ス テ

ム の 一 環 を 担 う も の と し て ， 各 国 で 多 数 の 開 発 計

画 が 提 案 さ れ ， ま た 一 部 は す で に 進 行 中 で あ る 。

当 所 の 過 去 の 研 究 状 況 に も 見 ら れ る よ う に ， 研 究

す べ き 対 象 ， 内 容 等 い ず れ も多 彩 で あ っ て ， 今 後

の 有 効 な 研 究 活 動 が 望 ま れ る 。

　　　　　　　　　 文　　　 献

　 1) T R - 2 6 2 ,  2 ) T R -1 6 3 ,  3 ) T M - 1 6 3 ,   4 ) T M - 8 8 ,

5） T M - 1 0 7， 6） 高 本 ほ か ; 航 空 学 詰 ,  1 5 - 1 6 7  (昭 42）

39 8 ,    7 ) T M - 1 7 2 ,    8 )   T R - 1 9 7 T ,    9 )   T R - 2 54 ,    1 0 )

T M - 1 5 3 ,   1 1 ) T M -1 5 4 ,   1 2 ) T R - 2 0 1 ,   1 3 ) T R - 2 9 9 ,

1 4 ) T M - 1 7 3 ,   1 5 ) T M - 1 4 6 ,   1 6 ) T R - 2 9 4 ,   1 7 ) T R -

170 ,   18) T M -86,   19 ) T M -211,   20 ) T M -194 ,

T M -110,  22 ) T M -140,

空 学誌,   22-248 (昭 49）

T M -142,   24 ) 犬丸 ;

2 .6.2　 V T O L

　将来実用化が期待される ＶＴＯＬ 概の型式には

種々のものが考えられるが，当所の ＶＴＯＬ 技術

に関する研究は高速 ＶＴＯＬ 概として最適の形態

であるリフトエンジンで浮揚するジェットV T O L

概に関する研究に主力を向けて進められてきた。

研究の流れは図 2. 6. 4 に示される。以下に研究Ｏ

概要(リフトエンジンに関する研究は 2. 5. 6 参照 )

　　　 昭 和 40～ 46年

フライングテストベッド試作研究

　　　 (垂直離着陸技術 )

昭和3 9 ～ 43年

エンジンによる高度制御研究

昭和 47～ 56年(予 定

V T O L機の遷形飛行の研究

　　(実駐機試作を含む)

　　づ 計画中）

フアンリフトエンジン
　　　試作研究

図 2 .6 .4　 航技研における ＶＴＯＬ 技術研究の流れ

　　　　　　　　　 ― 1 5 3 －



を述べる。

(１) 一般的研究

　当所における ＶＴＯＬ 研究の本格的開始とも言

えるものは，リフトエソジソ試作研究，アイアソ

バード試作研究と併行して進められた ＶＴＯＬ 機

の開発研究状況に開する総合的な調査研究であっ

て，現状の把握と将来の見とおレこ対する資料を

得るためのものであった。ついで,ＶＴＯＬ 機の基

本要素の一つ で あ る 空 気ジェットノズルについ

て，調査，試作，実験を合む研究1) が行われ，ま

た姿勢のオンオフ制御方式の研究のために動的模

擬実験装置を用いての姿勢制御シミュレーション

実験も行われた 2)。

　モの後，F T B 試作研究に 先立っては， シミュ

レーショソ研究に重点をおき，垂直離着陸および

空中ホバー時の安定操縦性向上を目指した高度制

御システム3･4)，姿勢制御システム5) の構成 なら

びに伝達関数の決定に開する研究が進められ，ま

たエソジソや制御システムの故障対策や，ジャイ

J3 モーメソトによる運動の達成などに開する検討

も行われた。さらに，ＶＴＯＬ 機操縦研究設備6)も

新設され，人間工学的問題を合むシミュレーショ

ン研究に利用され始めた。制御システムに関連し

ては，手動操縦系と自動安定系の混合が，しばし

ば重要な問題となるので，方式決定，多重化など

に関する調査研究が進められ，また， リフトジェ

ットエンジンの排気制御に関して，排気の方向を

変えるための偏向ジェットパイプ模型実験7) およ

び排気中に置いた障官板による有効推力の制御に

関する排気系障官板の模型実験8) も行われた。

　 一方,ＶＴＯＬ 機の運航に関する各種の調査研究

も進められてきた ｡ＶＴＯＬ 機は特に騒音問題を抜

きに考えることはできないので，ジェット機の騒

音の問題に開する総合的な調査研究が行われ，ま

た経済性向上の見地から離着陸時の燃料消費量に

関してリフトジェット ＶＴＯＬ 機の離陸経路と燃

料消費量の関係9) および着陸における水平減速と

燃料消費量の関係1o)の検討が進められた。さらに

リフトジェット ＶＴＯＬ 機では，リフトエソジソ

図 2 . 6 . 5　実験中のアイアンバード

の吸排気が誘起する翼，地面との空力干渉，排気

のエンジソ特性への影響，などはかなり面倒な問

題なので，これらに関する調査研究も行われた。

一方，ＶＴＯＬ機の飛行匪基準は，飛行特性の基本

として重要であるにもかかわらず，内容はかなり

流動的なものとされているので，これを規定する

ために必要な資料を得るべく，調査研究を行った。

（２） 可動アイアンバード試作研究

　可動アイアンバード11）は 昭和 39 年度に試作さ

れ，43年３月まで実験研究に使用した後, F T B の

試験放胆として使用された。

　可動アイアンバードは ＶＴＯＬ 機のホバー時に

おける， 1==･ －ルまたはピッチの空気ジェットによ

る姿勢制御に関する研究を実施するために製作さ

れた装置である。　表 2.6.1 にその主な要目を 図

2. 6. 5 にモの外観を示す。

　本装置は機体中央部の操縦席に乗った操縦者が

表 2
° 
6
° 
1　 可 動 ア イアソバード要 目

機 体 全 幅 （ また は 全 長 ）：

可　 動 部　 京 童 :

慣 性 モ ー メ ン ト：

最 六 角 加 速 度 :

最　 六　 回　 転　 角 :

最 大 空 気 圧 力 :

　　 //　　　　　　　温 度 :

　　 //　　　　　　　流 量 :

空 気 ジ ェ ッ ト 良 方 :

乗　　　　　　 員 :

－ 1 5 4 －

　　　　 約 ５ｍ

　　　 約 9 00 k g

　　 約 90 k g m s 2

　　　　 2 ra d /s 2

　　　　　 土 30 0

2 k g /c m 2 ゲ ー ジ

　　　　　 1 50°C

　　　　　 2 k g /s

　　最 大 約 80 k g

　　　　　 1 名



操縦悍を操作することにより，または地上のアナ

ログ計算機のプl==･ グラムにより，機体先端に取り

付けられた音速空気ジェットノズルの開度を差動

的に変えて，機体に回転モーノソトを与え，機体

姿勢の制御を行うことができ，操縦席を 90°回転

することによってロールまたはピッチの状態とす

ることができる。機体は鋼管骨組構造で，オイル

ベアリングによって支基に支えられ金高約４ｍと

なる。操縦ならびに安定のために使用される空気

は，地上の空気源より導かれ，ラビリソスを介し

て，機体中央を通る機上配管に至り，さらに機棒

端部の空気ジェットノズルに速している。この空

気ジェットノズルは，内外筒よりなり，操縦悍か

ら操縦索によって伝達される力によって内筒を回

転して,ノズル面積を変災できるよ引こしてある。

操縦系統には，レートジャイμ，サーボアクチュ

エータよりなる安定増 大 破股 が組み込まれてい

る。

　 このアイアンバードについて行った特性試験は

つぎのとおりである。すなわち，最大設計荷重ま

での機体強度剛性試験，バネ振動法による慣性モ

ーメント測定および回転減衰試験，オリフイス流

量計およびロードセル使用による空気配管系特性

試験，単体および機体装備状態での空気ジェット

ノズル特性試験，レートジャイロ部およびサーボ

アクチュエータ部の静的，動的特性試験，機体制

御システムの伝達函数測定試験，操縦悍入力に対

するステップ応答試験である。

　また，このアイアンバードを用いて，つぎの三

つの実験研究が進められた。第一は操縦悍の動き

に比例する信号を操舵信号として垂れ合わせるこ

とによって，アイアンバードの姿勢の安定性を増

大できることを示した実験研究であり12)，第二は

遠隔繰返し入力操縦装置による姿勢角応答，模擬

突風装置による突風応答および操縦士による操舵

応答などの姿勢制御実験である13)。第三は操縦士

の心身反応と機体の制御特性との関連および操縦

士の制御能力と機体の制御特性との適合などに関

する人間工学的実験研究である。

　 これらの試作研究の成果は，つぎの F T B 試作
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表 2. 6. 2　フライングテストベッド要目

全長，全幅，金高 :

全　 備　 重　 量 :

エ　 ン　 ジ　　ン：

　最 大 宝 推 力 :

　最 六 指 気 量 :
　

時

鳥

　

行

今

泉
飛

安

員

開

度

　　 10,  7 ,  3 m

　　　 20 5 0 k g

J R 1 0 0 F X 2 基

　　 12 7 0 k g X 2

　　　 1. 8 k g /s

　　　　　 1 名

　　 約 10 m i n

　4 m （ 車 輪下 ）

研究に対して有効に利用された。

（３） フライングテストベッド試作研究

　フライングテストベッド（F T B ）試作研究は昭

和40年春に始まり，46年夏に終了した。その経過

は図 2. 6. 6 に示すとおりである。

　 F T B は，わが国でのはじめてのＶＴＯＬ 飛行を

目指した研究機であり，垂直離着陸およびホバー

時の飛行欧の研究とともに,ＶＴＯＬ機を構成する

各ハードウェアの設計製作に関する技術の獲得を

も目標として計画されたものである（表 2.6.2)。

　機体は図 2. 6. 7 に示すように十字平顔形の鋼管

骨組構造で前脚式３脚を有する。機体中央には前

後に JR 100F リフトジェットエソジソ２基を搭載

し，左右に 300 Z の円筒形燃料タソク各１個を配

置した。エンジンの前方には電源，油圧源と操縦

席を置き，後方には自動安定装段平テレタータを

搭載した。機体先端には姿勢制御用空気ジェット

ノズルを合計４個装備した。計器板は

警報灯およびエソジソ計器を主体とし

たものである14）。

　この機体各部の飛行中の機能を要約　　
電
岩石

するとつ ぎのとお りである。 エヽ ンジ ン　前方目標　 操縦

２基は推力を発生して浮揚力を与え，

同時にエンジン圧縮機から取り出した

抽気空気を空気タービソおよび空気ジ

ェットノズルに供給する。空気タービ

ンは発電機と油圧ポンプを駆動する

が，これらが故障した場合は自動的に

バッテリに切り換えられる。上昇下降

は高度制御用操縦悍でエソジンスロッ

トルを勤かし，前後左右の傾きと移勤は操縦悍マ

空気ジェットノズルの開度を変え，方向の変化は

ペダルで前後の空気ジェットノズルの噴射方向を

変えることにより行おれる耽 いずれの系にも自

勤安定装設が組み込まれている。自勤安定装股は

運勤検出器，計算器，サーボアクチュエータから

構成され，モれぞれ二つまたは三つ同じものを用

意して故障時のバックアップ機能を与えている｡

エンジンや制御関連系統の故障は警報灯に自勤的

に表示されるので，パイl===･ ットは直 ち に緊 急時

の対応操作を行うことができる。テレ メ ータは

ＦＭ -ＰＭ 方式で２８の信号を同時に送信できる｡

　本試作研究では，実験を系統的かつ安全に実施

することが必要なので，計測・支援設備，拘束実

験設備，地上施設などの付帯設備15)にも力をそモ

いだ｡

　本研究では本体製作吟，改修時および仝機実験

前調整時に，系統別機能試験を適宜行った。対象

とした系統は，空気系統16)，燃料系統17)，自動安

空気ジェットノズル　　　 ｢゙
　(ピッチ･ヨー)

　　　　　　　 図 2 .6 .7　 フ ラ イン グ テ ス ト ベ ッ ト

―  15 6 －



　　　　　 図 2.6.8　推力測定台上火駄

作をアイアンバードに取 り付けた状態で，地上か

ら空気を送って，空気，操縦，自動安定，油圧，

電気，計器，テレノータなどの系統の機能実験を

総合的に行い，つぎにロールおよびピッチの姿勢

制御実験を行った。その後，機体を地上に下ろし

て振動試験を実施した。

　予備，第１次，第２次実験は一連の全損作動実

験として実施した35) まず予備実験においてエン

ジン始動に関する請データを得た。つぎに角田支

所において機体を推力測定台（機体を台上に固定

して，エンジソ推力や制御モーノソトなどの六分

力を測定する破毀）に取り付けた状態でリハーサ

ルを行いこれを第１次実験とした（図2. 6. 8）。第

２ 次実験では約 50 m の遠隔操作により，44 回の

運転を行い，エソジソおよび関連系統の特性が良

好であることを確認した。

　第３次実験3o）では，機体は高さ 9 m の架構内に

図 2 .6 .9　 高度制御拘束実験

　　　　　 図 2. 6. 10　姿勢制御拘束実験

立てられた２本 のレールに 取 り付 けられ，高さ

２ｍ の台の上にセットされた (図 2. 6. 9)。実験は

まず遠隔および搭乗操作による全損運転をそれぞ

れ 10 回および 13 回行った後，搭乗員の操作によ

り，上昇下降とホバーの実験を７回行い，速度約

0.6 m /s, 高度約 1.7 m を 記録し，良好な高度制

御特性を有することを確認した。

　第４次実験31)では，機体は脚を取り外して，門

型架構内のリンク機構の中に宙吊りにされた (図

2. 6. 10)。　実験は 遠隔操作による機体固定状態で

の運転８回と姿勢角 4゜相当のステップ入力のロ

ール，ピッチの姿勢制御実験４回，および搭乗員

の操作による機体 固 定 状態での運転９回と 1==･ －

ル，ピッチ，ヨーの１軸まわりの姿勢制御実験８

回を行ったっ実験の結果，ロール，ピッチ，ヨー

　 鼠 こ ﾑ 識 ﾐ
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の姿勢制御特性が良好であることが確認された。　　 御，エソジソ，機体構造などの多くの分野の関連

　第５次実験32)では，まず第４次実験と同様の機　　 研究をすすめるとともに，モれらの成果を折り込

体状態で遠隔操作による機体固定状態での運転３　　 んだ一つの機体を作り上げ，遷移飛行に関する詰

問と２自由度でのロ－ルとピッチのステップ応答　　 問題を総合的に検討し，あわせて研究成果の実用

実験５回および搭乗員の操作による 2， 3 自由度　　 化をはかることが望まれる。このような考え方の

の姿勢制御実験12回を行った。つぎに機体を地上　　 もとに，この特別研究は ＶＴＯＬ 実験機試作およ

にワイヤでタイダウソして搭乗員の操作による運　　 び回読による遷移飛行実験を最終目標とする47年

転４回を行った (図 2. 6. 11)。最後に自由状態で　　 ～55年にわたる長期特別研究として発足した。

地上運転２回と自由飛行５回を行った。初飛行は　　　 研究は，実験機を具体化するために必要な研究

昭和45年12月15日である。最大高度 2.5 m ， 最大　　 課題を取り上げて検討する方法をとっている。以

飛行時間 3 m in ５ｓを記録し，無風状態ではホバ　　 下これらについて述べる。

一中の機体の移動を ±0.1 m 以内に 保ち 得ると　　　 空力特性に関しては，想定した実験機三面図に

いう，良好な定点保特性が確認された。　　　　　　 基づき，まず水平飛行時の形態を対象として突風

　第６次実験33)では，機体をタイダウンした状態　　 風胴において六分力実験が行われた34)。つぎに遷

で，遠隔操作による運転６回と搭乗員の操作によ　　移飛行の状態の空力特性研究のために大型低連風

る運転４回を行った後，ホバータクシー実験を２　　 胴においで デルニソジソを組込んだ実験機模型

名のパイl==l ットによって５回ずつ，合計10回行っ　　 を用いた風胴実験を行ってジェット干渉のメカニ

だ。この実験では,前後と左右の移動 10 m ， 90 ，゚　 ズムの研究を進めつつある (2. 1. 1 参照)35).

180°，および 270゜の回頭，車輪下高度 ４ｍ まで　　　 制御に関しては,微力操縦実験装置を製作して，

の上昇，指定地着陸を行った。パイロットは本機　　ＶＴＯＬ 操縦システムの 主要構成要素となる多重

の操縦が容易であり，最大風速 10 m /s を超える　　油圧サーボ系の実験的研究をすすめるとともに，

乱気流状態のもとで 仏 機体の住設変動を ±1 m　　 制御システふ全般の検討を行い，さらにシミュレ

以内に抑えられることを示した (ホバー中の写真　　 －ショソ研究により，遷移飛行時の制御特性に関

は巻頭)。　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 する資料を得つつある。

　以上総合してパイロットは，本機の操縦性は，　　　 エソジソおよび関連儀装システムに関しては，

離着陸および高度保持に関してはヘリコプタと同　　 JR 100 系統リフトエンジンの推力向上型，お よび

等，姿勢制御に関してはヘリコプタより容易と評　　 自動超勤システムの試作研究を進めつつある。　リ

価した。　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 フトエソジソの空中における始動着火は，飛行連

(４) 遷移飛行の研究　　　　　　　　　　　　　　 度等の飛行状態に大きく影響され，実験機のエソ

　遷移飛行の研究は，昭和47年春から本格的に開　　 ジソ始動システムの選定をも左右するので，空中

始され，現在なお縦統中である。　　　　　　　　　 始動特性の解明は重要な問題となる。このためま

　ＶＴＯＬ 機の遷移飛行では飛行速度が 大幅に 変　　 ず突風風胴における縮尺 胴 体模 型による風胴実

化するので，飛行速度によって異った揚力発生方　　 験，大型低達識胴における JR 100H エソジソ１基

式，操縦方式，コソトロールパワ発生方式をとる　　を組み込んだ模擬胴体を用いての風胴 実 験を 行

ことが必要となり，機体にこのような機能を特だ　　 い，エソジソモータリング回転数などに対する飛

せるためのハードウェアの開発や遷移飛行時の安　　行速度,迎角の影響,スクープなどの始動特性向上

定操縦性の解明などの研究課題の解決が要求され　　手段の効果を調べて，基礎資料を得た36)。引続い

る．　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 て 49 年３月および 10 月には，角田支所において

　したがってこの遷移飛行の研究では，空力，制　　ＶＴＯＬ 動力装備実験が 行われた。 実験装置はエ

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 － 158 －



図 2.6.12　V T O L 動力装備実験

ソジソ２基を組 み込んだ模擬 胴体，

送風機，整流格子で構成 され，空中

始動状態を地上で模擬で きるように

計画され ている。 この実験で リフト

エ ンジンの始動条件，飛行速度とエ

ソジソ吸気デ ストーショソの関係等

の多 くの資料が得 られたが，実験は

さ らに 継続する予定である 37）（図 2 .

6 . 12）。

　一一方，これらの研究と併行して，

遷移飛行研究の核となる V T O L 実

駐 機試作計画は， F T B 試 作 研 究 終

了に引続いて着手され， 基本計画に

基づく概念設計も 50年 ３月に完了 し

た。想定される ＶＴＯＬ 実験機の請

元は次のとお りである（図 2 . 6 . 13）。

全長 11 .54 m , 全幅 10.05 m ， 金高 4.32 m

全備重量 4,500 kg,

推進用エンジソ:　C J 610-9 1 基

リフトエベ/ジン:　JR 100V 4 基

航続時間 48 分，ホバー時間 ７分
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T M -213,  17 ) T M -214,   18 ) T M -217,   1 9) T M -218 ,
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研ニュース 180,   35 ) T R 予 定,    36) 航技研ニュース

17 5,   37 ) 航技研ニュース 181

2. 6. 3　ヘリコプタ

　1960年代以降，世界的に見てヘリコプタ技術の

進歩は著しい。レシプロ発動機に代わるタービソ

発動機の登場を契機に，大型化，高速化，安定・

操縦性および保守・安全性の向上，等を目指して

次々に新技術が開発されてきた。搭載発動機の多

発化，安定増大装置をはじめとする自動安定操縦

装置の採用，リジッド・l==1－タの実用化，固定具

を有する複合式ヘリコプタの実現，複合材料のl==･

－タ・ブレードヘの応用，等がこれらの代表例で

ある。以下に述べる当所の研究活動の多くは，こ

れら新技術の発達と関連した基礎的研究である。

　前進飛行中のヘリコプタ・ロータは，ブレード

の迎角及び動圧が周期的に変化するために，望ま

しくない加振源になっている。この加振力が大気

の乱れと重畳して機体各部に生じさせる振動は，

1==･ －タ等のいわゆる動的要素の疲労 寿 命を 決定

し，時に超過禁止速度のような飛行欧能さえ左右

する。さらに胴体の弾性振動モードを刺激するこ

とにより，パイロットや乗客に不快な体感を与え

る。胴体各部の振動レベルを飛行試験によって測

定するときの問題の一つは，得られた振動データ

から各加振源の効果を分析する手続きの煩雑さで

ある。この点に関して，ロータ回転数のブレード

整数倍，及びモの調和周波数成分をそれ以下の低

局波成分から分離し，各バンド毎のパワ・スペク

トル解析を行う手法が研究され，実機の飛行試験

に適用された1)。　ヘリコプタの振動解析のみなら

ず，一般に複雑な周波数特性をもつデータの解析

に有効である。

　前記の理由によって，ロータに作用する空気力

を精度よく算定することは極めて重要な問題であ

るため，米国等においても多くの研究が理論及び

実験の両面からなされてきた。回転中のロータ・

ブレードはモの有効迎角，対気速度を時々刻々変

えるから，それに働く空気力の解析は本質的に非

定常空気力学の分野に属する。この問 題 に正 面

から取組んだ 研究に 一連の 回転翼線型理論があ

る2)。　これは一般に斜め方向の一様流中におかれ

た回転翼に作用する振動空気力を，線型理論の範

囲内で求めることを目的としたものである。まず

適当な斜交曲線座標系をえらぶことにより，揚力

面としての積分方程式が比較的簡単な形で誘導さ

れた 3)。次に，固定翼における W eissinger の理

論と同程度の近似で得られる揚力線の積分方程式

が導かれた 4)。　更に積分方程式の核の特異性が明

らかにされ，代表座標点法によって 連立 一 次代

数方程式の形で数値解か得られるこ とが 示 さ れ

た 5)。 数値計算結果を ＮＡＳＡ 等の実験結果と比

較すると，非線型性が卓越する部分を除けば良好

な一致が得られた。固定翼と異なり，回転翼の場

合には後流中の渦面が必ずしも速かに遠方に流れ

去らないため，誘導速度による後流渦面の変形を

考慮しない線型理論の適用範囲にはある限界が存

在するが，この点を考慮しても本理論は回転翼の

空気力学に対して決定的な貢献をなしたものと言

えよう。

　同じくヘリコプタ・ 1==1－タの非定常空気力学に

関する極めて重要な実験が東京大学と協同して行

われた6几　 これは一般にボルテックスリング状

態 と 呼 ば れ る 現象 に 関す る ものである（図

2. 6. 14)。この 現 象は，ロータがモの平均誘導速

度と同程度の犬きさをもつ逆方向の一様流中にお

かれたときに生じうるもので，後流中の渦度が一

様流に妨げられて下流に流れ去ることができず，

l==･－タ面付近に定常でない渦輪を作ることからそ

の名がつけられている。実際面では，ヘリコプタ

－ 1 60 －
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　煙を使って見たロータ後流。撮映断面を次々と

通過するブレードから発生した舞鶴偏屈が観察さ

れる。

　　図 2. 6. 14　 ホバーリングロータの翼端渦

が動力を使用しながらある降下速度の範囲に速し

た時に遭遇するほか,速い偏揺れ運動中のテール･

ロータに発生することもある。いずれもヘリコプ

タの安全度と密接な関係をもつ問題であるにも拘

らず,モの非定常な性質は解明されていなかった。

模型実験を行う時の困難の一つは，普通の風胴で

は模型ロータの平均誘導速度と同程度の安定した

低速一様流が得られないことであった。この困難

を克服するため，船舶試験用の水槽を利用するこ

とが考案された。水槽に沿って走る走行トラック

に模型を載せ，推力およびトルクの同時計測が行

われた。この結果，ボルテックス・リング状態は

大きな変動推力で特徴づけられることが判明し，

また単純モータソタム理論との比較から，推力の

発生に寄与しないパワ損失の程度が降下速度に応

じて求められた。この結果は無次元表示されてお

り，実機への応用に当っても従来存在しなかった

定量的な資料を与えている。

　同じ頃，ブレード構造の進歩に伴い，フラッピ

ング・ヒソジを介することなく，ブレードをロー

タ・ハブに結合することによって空力的な制御モ

ータソトを著しく増すリジッド・ロータが実用化

されはじめた。このロータの縦または横揺れ運動

に伴う減衰モータソトは，ロータ空気力学のみで

なくブレードの動的な振舞いが関与するため，ブ

レードおよび結合部の階|生に複雑に依存する。ヘ

リコプタの安定操縦性についての関心からこの問

題に対する研究が行われた。まずホバリング状態

の模型ロータについて縦揺れ運動中の減衰モーメ

ソトの計測を行い，計算値と比較したところ相当

な相違が系統的に発生し，従来の空気力算定法に

問題点のあることが明らかにされた8)。　更にこの

現象に関与する空気力発生のメカニズムについて

検討がなされた結果，固定真のフラッタで主要な

役割を果す二次元非定常性の寄与は小さく，真幅

が有限なことによる効果と，縦又は横揺れをする

l==l－タに固有なブレードと翼端渦との干渉による

非定常効果が重要であることが明らかになった。

前述の回転翼線型理論をこの問題に適するように

変形した空カモデルを用いて減衰モータソトを算

定したところ，実験と良い一致が得られ た9)。こ

れらの研究はロータ・ブレードの振動問題に対し

てだけでなく，安定微係数の算定についても複雑

な空気力学的取扱いを必要とする場合があること

を示した。

　ヘリコプタの性能，運航面に関してもいくつか

の研究が行われている。その一つはダウソ・ロー

ドに関するもので あ る1o)。通 常 の ヘリコプタで

は，胴体がロータの後流中にあり，そのために発

生する空気抵抗が実効推力を減少させる。ホバー

中ではこの損失は致％に違するのが普通であり，

有償荷重に対するモの割合は無視できない。船舶

で実用化されているリアクショソ・ラダーの考え

方に基づき，胴体形状を厚真で近似し，いくつか

の断面についての風胴試験が行われ，損失が小さ

くなるような胴体形状に関する資料が得られた。

―  1 6 1 －
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図 2. 6. 15　地面効果内におけるロータ後流

　地面効果内でホバーするロータについて種々の

実験的研究が行われた11)。ヘリコプタ・ロータが

地面に近いとき，巨視的には推力の増大まかぱ必

要馬力の減小という利点が生じ，実際にもこの現

象を利用した離着陸操作が行われている。しかし

微視的に見れば，ロータ後流が地面と干渉し，一

種の非定常，不安定な現象を生むため，地面効果

内でのホバリング中にはパイ p ットの操舵が困難

になる等の問題がおこる。この問題はまず小型ヘ

リコプタを用いた飛行実験で確かヽめられ，次に地

開板を有する模型ロータについて推力，トルク，

誘導速度分布等の計測，およびブレード面上の剥

離状況の観察によってモの原因が追求された (図

2. 6. 15)。この結果，誘導速度分布が 地上高に よ

って著しく変化すること，またロータからの吹下

しと地面からの吹返しによって気流の停滞する領

域が生じ，ある周期を以て変動すること等，地面

効果内のロータに生ずる非定常な現象が捉えられ

た。

　ヘリコプタ運航０面で重要な高度・速度限界を

解析するための研究が行われた12･13)。高度・速度

限界は，発動機故障時に止むなく行われる緊急着

陸が安全であるような限界を，故障発生時の速度

終的には実際の飛行試験によって実証されなくて

はならない。元来，危険な領域を定めるために行

われるので，各運用条件に対応した多くのパラメ

タの組合せについて，いねば手探り状態で飛行試

験を重ねることになる。この解析は，まず発動機

停止後のヘリコプタの運動をモデル化し，問題に

応じて初期高度を最大にするような最適問題を解

くことにより，必要な最適操作およびその結果と

して得られる限 界線 を 求めようとするものであ

る。 ＦＡＡ の実験結果と比較した例では，実際の

パイロット操作は解析によって得られた最適操作

を実現しようとするものであることが途かめられ

た。パイ1ﾆ=l ットが理想的な制御要素であることが

前提となっているため，一般に既存のヘリコプタ

について定められている限界よりも広い高度，速

度限界が得られる。しかしこの解析 法 を 用い れ

ば，各種バラ七夕の変動が特つ効果を推定するこ

とができ，基本設計や飛行試験を見通しよく計画

することができる。

　ロータ・システムの大型化に伴って生ずる歯車

列の重量増加，高速化に件って有効となる高次の

サイクリック制御，等の問題を解決する一つの可

能性としてジェット・フラップ・ロータが以前か

ら提案されて来た。これと関連する研究の第一段

階として，ホバー状態におけるジェット・フラッ

プ・ロータ模型を用いた実験が行われた14)。測定

値を，二次元ジェット・フラップに関する定常線

型理論を具案に適用し環状モーメソタム理論と組

合せた算定値と比較し 基礎的な資料が得られた。

　上述の各研究にみられるように，ヘリコプタに

関する研究の多くは空気力学のみならず動力学乃

至運動学的な問題と達成させて 考 え る必 要かお

る。東京大学宇宙航空研究所においてこの目的の

ために開発された走 行 実 験装 置を用い，同研究

所と協同して我国初の半自 由 飛行 実 験が行われ

た15)。縦の自由度のみについての実験から上下動

および縦揺れに関する空力微係数の概略値が得ら

れ，また上記走行装置および実験方法に対する改

と高度との組合せとして定めるものであって，最　　 善点が指摘された。
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　以上の他，実用面での研究協力として薬剤散布

時の飛行|生能並びに運 用 状況 を 把握する実験研

究，更にヘリコプタの空気力学に開する概観的調

査が行われた。現在ロータ・ブレード上の圧力分

布を同時計測するための多重テレメータ装置およ

びセンサの開発・研究，およびヘリコプタの騒音

に関連する研究として，翼端渦とブレードの干渉

についての風胴試験，風胴内での 1==･ －タ騒音訓定

法の研究等が進行中である。

　　　　　　　　　　 文　　　 献

　1 )  T M -1 8,   2)  I chik aw a , J. A ircraft 4-3 , (1967 )

210,  3) T R -68,  4) T R -85 ,  5 ) T R -10 0,  6 ) W ashizu

ほか; J. A ircraft 3-3,   (1 966) 225,   7 ) 背泳ほか；航

空学訪 14-147,   (昭41) 95,  8) T M -1 64,   9) T R -256,

10) T M -47,   11) T R -113,  12) T R -139,  13) T R -245,

14 )   T R -211,    1 5) 古茂田ほか; 東大宇宙研報告 8-2

(B ),  1972
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2 .7　 宇　宙　 技　 術

　 ロケットに開する研究は昭和36年 より開始され

た。 38年４月ロケット部の新設と ともに 研究 態

勢も整い本格的研究活動に入った。 現在 に至 る

までを大別して三つの時期に分け るこ とがで き

る。

（１） 昭和 38年から44年９月まで

　基本的なロケットに関する技 術を 修得するた

め，基礎研究と小型ロケットの研究試作とを開始

した。 39 年７月宇宙開発推進本部 の発足と同時

に，当所のロケット部を中心とした多数の所員が

同本部に併任となり，人工衛星打上げ用ロケット

Ｑのシステム・スタディ，および開発のための小

型ロケットの試作・飛しょう実験計画の中核とな

って参加した。そのため両者一体となって，ロケ

ットエソジソ・空力・構造・軌道解析・テレメー

タ・追跡等に関する研究開発が行われた。また人

工衛星打上げ用l==1 ケットにつながる，誘導用セン

サ・ジソバルおよび二次噴射による 1==･ ケットの姿

勢制御・指令誘導の研究も行われた。

　また将来のロケットの大型化に備えて， 40年７

月宮城県角田市に角田支所を設け，ロケットエソ

ジソ関連の研究を集中することとなった。

（２） 昭和 44年10月から48年まで

　44年10月宇宙開発推進本部が発展的に解消し，

宇宙開発事業団が発足したが，当所よりも多くの

所員が出向し，その技術的中核となった。しかし

研究と開発の分担が明確化し，特に45年８月自主

開発を主体としたＱ計画より導入技術を主体とし

た新Ｎ計画に変更されたのに伴って，当所の方針

も空力・構造に開する受託試験等による開発への

協力は引き続き継続したが，その主力は先行的研

究に向った。固体ロケットの推力大きさ制御・ス

け ど

ピン燃焼・液体酸素ロケット・イオンエンジソ・

誘導用センサの研究等がこれである。

（３） 昭和48年から現在まで

　Ｎロケットの開発も軌進にのり,Ｎ改ロケット・

３軸制御衛星などＮ以降の計画が明確化するにし

たがって，当所としてはこれらの技術を目標とし

た研究に重点を移しつつある。液体酸素液体水素

エソジソ・慣性誘導・人工衛星の３軸制御の研究

等がこれである。これらのほかわが国独自の宇宙

開発を指向する先行研究として，イオンエンジン

その他の研究を進めるとともに将来必要とされる

技術についての調査を行っている。一方開発機関

に対しては空力・構造に開する問題のほかエンジ

ンのスピソおよび高空性能試験等の受託試験など

を通じて積極的な協力を行っている。

2 . 7. 1　ロケットの総合性能

（１） 航技研における研究用小型 p ケットの試作

　研究

　昭和38年ロケット部の新設によって，ロケット

モータをはじめとして，空気力学，構造強度，計

測等の関連専門分野の研究が活発化した。飛しょ

う試験によるこれらの研究成果の確認を主たる目

的として研究用小型ロケットを試作して， 40年５

月から43年２月にかけて一連の飛し よう試験を行

った。

　（ａ） ＮＡＬ-７型ロケット

　単阪大固体ロケットで，尾翼および尾翼に代る

フレヤがロケットの空力安定におよぼす影響，ロ

ケットの縦揺れ動安定微係数の測定，重心移動の

胴体フラッタヘの影響を研究の目的として16機の

試作を行った。飛しょう試験は昭和40年５月と９

月に東京大学秋田実験場 4,5)で, 44年９月と45年 ９

一一 1 6 4 一一



月に宇宙開発事業団種子島宇宙セソタ6）で行われ

た。

　（ b ） N A L -16型 p ケット7~9）　（図 2. 7. 1）

　このシリーズは，当所ロケットエ学研究用単段

式固体ロケットで，直径 165 m m の範囲で，各関

連部門の試験研究の成果をとり入れて，飛しょう

到達高度を飛躍的に向上させることをめざして研

究試作され仏　Ｄ型，IT 型，ＴＲ型，Ｈ型の４種

類，６機の飛しよう試験を行い，最終型のＨ型２

号機で到達高度 93 km に達して，ほぼ目的を達成

　　　　 ４　．　 ，　 ｀ ゛゙ 　　　　
ｉ 薦器ぶこ: ｦ回ｦ こここ

4　
こ ゛ ゛　　　　 、

F
?
そ 〒 ? や ぐ で　

‥　　　

≒
,､
知 加

図 2 .7 .1　 N A L -:L6H 型ロ ケット２号機

表 2 . 7. 1　N A L -16 型ロケット・シリーズの性能，要目の比較

４ 夕゛ ～ 9 y

　　　ロケット型式ｿﾞ ﾙ
Ｄ型 ＩＴ型 ＴＲ型１号機 ＴＲ型２号機 Ｈ型１号機 Ｈ型２号機

最　　犬　　径

全　　　　　長

全　　重　　量

　 1 65 m m

3600 m m

n 2. 0 k g

同　左

同　左

117.6

同　左

　 38 80

　 117 .3

同　左

同　左

119.4

同　左

　 3920

　 11 8.6

同　 左

　 3987

119.5

ロモ

ケ
ツ１
ト
・夕

推進薬の堂堂

推進薬の長さ

燃焼室材料

　　 67. 6 kg

　 2500 m m

アル ミニウム
合金

図　左

図　左

同　左

同　左

図　左

図　左

同　左

同　左

図　左

　　　 72

　 2800

同　 左

　　　　 72

　　同　左

クロムモリブ
デン鋼

ノ コ

１　１

ズ ン

頂　　　 角

材 料，構 造

一`　　　20 0

ス テ ンレ ス鋼

図　左

図　左

　　 16°

同　左

図　左

図　左

　　　　12 0

F R P 製 アプレ

ーション・コー
ティング付

図　左

図　左

尾

翼

平 面 形 状

最天質厚およ
びスパン方向
テーパ

先 端 角 度

材 料，構 造

クリップドデ
ルク

10 m m ，なし

　　 20 0

休 校 １． ２ m m
ステンレス鋼

板のサンドイ
ッチ構造

図　左

図　左

図　左

同　左

　 台　形

　 ﾆL0，あ り

　　 1 00

薄 板１ｍｍ ス
テンレス鋼板

のサンドイッ
チ構造

図　左

図　左

同　左

図　左

図　左

同　左

図　左

同　左

後端切火付台
形

　 7，あり

　　　 40

チタン一枚板

搭
載
電
子
機
器

程　　　　類

アンテナ構造

発振器

胴体取付フック

テレメータ

尾翼取付け吹

流しホイップ
アンテナ，リ
ー ﾄﾞ線は胴体
外側

トランスポン
ダ，テレメータ

胴体取付フラ

ッシュおよび
胴体取付フッ
ク

図　左

図　左

トランスポンダ

ノーズコーン
内取付デ イズ
コーン

同　左

同　左

高
角

高
角

最
下

最
下

マッハ数（上
78°計算値）

到達高度（上
78°計算値）

　 4.2

50 k m

3 . 8

3 9

4 .2

6 0
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した。

　 N A L -16 型ロケットの要目，性能を表 2. 7. 1 に

示す。

　（ c） N A L -16・31D 型ロケット1o）（口絵参照）

　ブースタおよび サステナの直 径 それぞれ 310

m m および 165 m m の研究用２股火固体ロケット

で，次に計画されていた N A L -25 ・ 31 型ロケッ

ト用のブースタ・モータの性能の確認，ロケット

の分離機能の確認，サステナ・ロケット安定用円

錐型フレアの空力特性の実験，底面空気抵抗の計

測を目的として試作し， 44年１月種子島宇宙セソ

タにおいて飛しょう実験を行った。

　（ｄ） ＮＡＬべ25 ・ 31 型ロケット11）

　 2股火固体ロケットで，ロケットの姿勢制御技

術の研究を目的として試作され， 44年 ２月種子島

宇宙セソタにおいて飛し よう実験を行った。この

ロケットは，サステーナ・モータ燃焼後の自由飛

しょう時に， 1==･ －ル制御用過酸化水素ガスジェッ

ト装置を作動させてロケットに所定のロール運動

を行わせるように計画され，飛し よう試験と理論

解析の結果は良好な 一致を 示し（図 2.7.2), こ

の試験研究の成果は全面的に宇宙 開発事 業 団の

試験用 ＪＣＲ ロケットの制御技術 の基 礎 となっ

た。

　（ｅ） ＮＡＬ-３５ＤＴ 型ロケット12）

　積載重量 15 kg を 100 k m 以上できるだけ高く

打ち上げることを目標にして，計 画 され た 直径

364 m m の単阪大固体ロケットで，内面燃焼方式

（
乱

と

　ロ

a Fﾐ叫
　ａ

び ）

１ ０

０

．

８

０
．
６

０ ４

０

．

２

　 ０

（注 ） ・印 は計測値

　　　実線 はシユミレーション計算 による

O N 44 8　 51 4　 64 3　 7 4 2　 84 1　 94 0　 1 03 8　 113 5　1 23 4　 133 2　1 43 4　 153 2　1 63.0　 172 8

O F F

3 0    4 0 5 0 6 0 7 0 80 9 0 1 0 0 1 10 12 0 1 3 0 1 40 ］

　　　　　　　　 T i m e  ( s e c )

図 2 . 7 . 2　 N A L - 2 5 ・ 3 1 ス ピ ン の 計 測 値 と 計 算 値

　　　　　　　　　　　　　 ―  1 6 6 －

－　　　 一　　　 一　　　 一　　　 一　　　 一　　　 一　　　 一　　　 －　　　 －　　 －　　　 －
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1 60 1 7 0 1

G a s　 J e t

１ ２

の固体 ptケットモータの内部と外部にそれぞれ燃

焼速度の異なる推進薬を用いて，燃焼初期のブー

スタ期の推力をサステーナ期の推力に比して大き

くした二股推力型 (D ual-T hrust T ype）である。

厚肉モータおよび実機型モータの地上燃焼試験を

行って，予期した二股推力が得られた。

　（０　 消滅型ロケット

　気象用等に利用される消滅型ロケットについて

は，昭和 43 年より研究を 開始した。 小型（直径

75 m m ）のものは国立防災科学セソタに協力して

44～45年にかけ２回の打上げ実験を行い，所期の

性能を確認した。以後大型化についての研究を進

めている。

（２） 宇宙開発推進本部との共同作業 の歴史

　昭和38年７月に科学技術庁宇宙開発推進本部が

発足し，ロケットの開発・飛し よう試験・人工衛

星の開発・追跡業務を担当することとなった。当

所はロケット部を中心としてこれに協力し，特に

同本部への併任者は同本部職員として,開発計画･

委託研究の立案・試験立合・審査等に直接従事し

た。また５回にわたるロケットの飛しょう試験で

は多 くの所員が試験班員として参加し，宇宙開発

推進本部を支援した。 一方 N A L -7,  -16,   -16・

31 D ， -25 ・ 31 等の当所がロケットエ学研究用に

試作したl==l ケットについては，同本部の厚意によ

り新島・種子島両発射場において飛し よう試験が

行われ，所期の目的を達成することができた。

　またその間，宇宙開発推進本部の人材の養成に

　　　　　　　　　 協力し，さらに自ら開発に専

　　　　　　　　　 心するため当時の松浦陽恵所

　　　　　　　　　 長をはじめとして，当所から

宇宙開発推進本部， また44年

以降は宇宙開発事業団へ出向

した所員は30名 を越 え てい

る。

　宇宙開発推進本部との共同

作業の主要項目を以下に列記

すると，

　L S -A ，-B ，-C ; S-B , -C ;



JC R ; ST p ケットの計画，設計審 査， 試 験 立

合，飛しよう試験等への協力。実用実験衛星打上

用Ｑおよび旧Ｎロケットのシステム・スタディ。

F R P 固体 1==1ケット，チ ャソバ材料， 液 体 ロケッ

トエソジソ，タンク，ガスジェット制御装置，ジ

ンバル制御値段， 勃興制御値段， 二次噴射 T V C

装置等の計画，試験等への協力。ロケットの風胴

試験，尾翼フラッタ試験，強度・振動試験，分離

試験，燃焼試験，搭載機器の環境試験。ロケット

の軌道計算およびデータ解析。テストスタソド，

ラソチャ，テレノータ受信装置等の地上設備の計

画，設計審査への協力。打上げロケットの保安に

関する調査である。

　これらのうち，実用実験衛星打上げ用Ｑおよび

旧Ｎｐケットのシステム・スタディの関連につい

てのみ，その流れを記そう。 40年頃から当所職員

も参加して科学技術庁の 1==l ケット将来計画として

最大直径 1.65 m の 1, 2, 4 殺固体ロケット，３殺

液体ロケットの４殺式ロケットの開発計画が機念

的にたてられていた。その頃，多殺l==1 ケットの最

適分割の手法が研究されて13) モれを応用して41

年６月にはさらに大型の液体ロケットおよび固体

ロケットの概念計画が発表された。宇宙開発推進

本部は打上げ 1==1 ケットを本格的に開発するための

具体的計画をたてることとし，当所はその支援に

力を庄ぐこととなった。 41年 11月には当所ロケッ

ト委員会にそのためのグループがつくられ,調査･

解析・立案が行われるようになった。最適爆殺分

割・最適軌道・最適推力計画・構造等の解析，大

型固体および液体ロケット・誘導制御・衛星シス

テムについての同本部から会社への委託研究の立

案・審査，静止衛星打上げ方式の検討，通信・測

地・航行衛星等のミッションについての調査およ

び担当機関との協議等も行われた。いわゆるＱ，

旧Ｎ（現行Ｎ計画に変更される以前のＮ）ロケッ

ト計画は，これら種々の調査・検討を基にしてた

てられた国産技術，かつ，固体ロケットを中心と

する 100 kg の静止衛星打上げ用ロケットの開発

計画であって， 42年12月宇宙開発審議会の諮問第

４号に対する答中にもり込まれた。

（３） 宇宙開発事業団との共同研究の歴史

　昭和 44年10月宇宙開発事業団が発足したが，同

事業団の当初の方針は国産技術による開発という

宇宙開発推進本部時代 の 方 針に 基づいていたか

ら，当所の宇宙関係の研究活動もそのまま同事業

団の開発業務につながっていくものがほとんどで

あった。すなわち，Ｑロケットに開する各種獄則

試験，構追試験等が当所 の受 託試 験として行わ

れるとともに，液体ロケットエンジンの燃焼，同

エンジンのジソバル駆動，固体ロケット大型化に

伴う推進薬構造の強度，第 士段ブースタの姿勢制

御技術の開発を目的とする固体ロケットの二次噴

射推力方向制御の研究および同事業団との共同開

発，誘導制御法の各種シミュレーショソ，人工衛

星のスピン安定化の研究や固体ロケットスピソ燃

焼試験設備の建設，および同事業団への各種技術

支援等々が行われた。

　45年８月に同事業団のQ I==･ ケットから導入技術

を主体とした新Ｎ ロケットヘの開発基本方針の変

吏に伴い，当所の宇宙関係の研究活動は主として

先行技術の研究へと移行していった。液体酸素エ

ソジソ・液体 1==l ケット用ターボポソプ・固体ロケ

ットのスピソ燃焼・固体ロケットの推力大きさ制

御・イオンエソジソおよびイオンエンジンによる

静止軌道への有償荷重の増大化・慣性誘導・人工

衛俎の３軸制御等に開する研究がモれらである。

同事業団を直接支援する活動としては，引きつづ

き各種獄則・構造および環境試験の受託および共

同研究等がある。また，47年角田支所に建設され

たロケットエンジン高空性能試験設備により，48

年から49年にかけて，同事業団Ｎロケット第２段

用 L E -3 型エンジンに関する数十回の高空性能試

験を実施した。この試験の順調な経過により，国

産エンジンが組込まれたＮロケットの50年以降の

打上げに明るい材料を提供した。

（引　 宇宙開発のためのシステム・スタディ

　ロケット部の発足とともに開始された人工衛星

打上げ川ロケットを対象としたシステム・スタデ
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パょ，(2) 項で述べた如く宇宙開発推進本部を中

心として当所がこれに協力する形で行われた。当

所としては小型ロケットおよび人工衛星打上げ軌

道についての飛しょう径路の計算を中心とした研

究が行われた。

　すなわち，研究用ロケットの試作計画14)と並行

して，まず質点運動の仮定による飛し よう径路の

計算プログラム15･16)が開発された。やがて，剛体

運動によるシミュレーションに進み，これによっ

て飛しょう実験の解析が行われた14･17-19)。

　誘導制御のない小型ロケットにおいて，ゆるが

せにできない問題は風による影響である。これに

ついてはシミュレーションによる研究2o･21)ととも

に，運動方程式から直接近似解を求める研究22)が

なされ，その結果は風に対するラソチャ角の修正

法として，種子島宇宙セソタにおける宇宙開発事

業団の打上げ実験で実用に供されている。

　また,種子島における飛し よう実験に呼応して，

上述の単純な運動のシミュレーンョソから，スピ

ンを伴う運動 23)，さらにはガスジェットによるロ

ール制御試験の解析24)等についても研究が進めら

れた。

　つぎに，誘導制御値段を備えた人工衛星打上げ

用ロケットに対する飛しよう径路決定のための最

適理論についても研究25)が進められ，またこのた

めの計算26)プログラムも完成された。一方，後述

の慣性誘導に開する研究と関連して，地球を回転

楕円体として取り扱い，重力のポテンシャルを J4

の項までとった高精度シミュレーショソ・プl=l グ

ラムが作成され，さらに宇宙航行のための研究用

ソフトウェアの開発が進められている。

　宇宙開発事業団が発足し，Ｎ計画への変更以後

は当所独自の立場から将来の大型液体ロケットに

関する問題点を明らかにするためにシステム・ス

タディを行った。検討 さ れ た のは３段ロケット

S S-3で３段とも液体で発射時重量173トン，静止

衛星打上げ能力 500 kg, 2・3 段を液体水素エン

ジンを用いると静止衛星打上げ能力を２トン弱ま

で向上できる26)。この検討結果より機体の剛性が

制御に及ぼす影響･慣性誘導の研究が開始された。

　一方イオンエンジンの研究と平行して，その利

用についての検討も45年から開始された。イオン

エンジンは長寿命衛星の姿勢および位置制御・低

高度軌道より高々度軌道への遷移に用いられると

有効である。特に後者は静止衛星打上げ能力を画

期的に向上するのでこの場合についての検討を行

った。高度上昇と軌道傾斜角の減少とを同時に行

う方が有利であり，また地球の蔭の影響もその分

だけ獣道修正に要する時間が増すだけで本質的な

難点とはならないことを示した27)。

　　　　　　　　　　 文　　　 献

　1) T M -77,  2) T M -79,   3 ) T M -117,   4 ) 航研 ニュ

ース N 0 . 74， 5） 航研ニュース N 0 . 78， 6 ) T M -2 21 ,

7) T R -115,  8 ) T M -149,  9 ) T M -196 ,  10 ) T M -175 ,

11) T M -186,   12)   T R -225,   13 )   T M -23,   14 ) T R -

115,  15) T M -109,  16) T M -137,   17 ) T M -149 ,   18 )

T M -1 86,   19) T M -196,   20)   T M -72 ,   21 )   T M -90,

22) T R -131,    23) T M -145,   24) T M -256,   25) T R -

249,   26) T M -249,   27) T R -395

2. 7. 2　 ロケットエンジン

（１） 液体ロケットエンジンの研究

　液体ロケットエンジンは，構造の複雑なポンプ

式エンジンと比較的簡単な構造を持つ加圧供給式

エンジンとに大別される。 また推進薬の種類は，

常温推進薬としては，四酸化窒素とヒドラジソ系

燃料による自発点火性の組合せ，極低温推進薬と

しては，液体酸素と液体水素の組合せおよび液体

酸素と常温のケロシソの組合せが現在の代表的な

推進薬となっている。特に液体酸素と液体水素の

組合せは，性能が格段にすぐれている上，毒性や

腐蝕性が皆無であること，および液体水素関連技

術への波及効果が大きいこと等から,わが国でも，

現在開発中のＮロケットの性能向上を図るための

主要な推進薬になると考えられている。

　当所では，昭和 38年度に 1==･ ケット部が発足し，

39年に液体酸素を用いた基礎的な燃焼実験設備が

本所に設置され，実質的な研究を開始したが，そ
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の後間もなく40年度に当所のロケット研究の中心

として角田支所が発足し，ロケットエソジソ関係

の研究は，同支所を中心として進められることに

なった。ここでは，まず 41 ～43 年度にわたって，

燃焼試験設備の建設と，研究スタッフの本所から

の移動を実施し，液体酸素とケl==l シソおよびガス

水素を用いて，燃焼器に関する本格的な研究を開

始した。またターボポンプについては，43～45年

度に，液体酸素・ケロシソを対象とした実験設備

を建設して研究を開始したが，これに先立つ数年

間には，当時の宇宙開発推進本部よりひき継がれ

た液体酸素ポンプおよびタービソ等 の試作試験1）

も行った。さらに，エソジンの高空性能に関する

研究では，自発点火性推進薬の高空着火に関する

基礎的な研究 2）を行ったほか，45～47 年度には，

わが国としては画期的なロケットエソジソ高空性

能試験設備 3）を建設した。この設備では，48 年度

より宇宙開発事業団からの受託研究として，Ｎロ

ケット第２収用エンジンの高空性能試験4）（図 2.

7.3 参照）を行ない， 49年末までに数十回の試験

を消化して，同エンジンの開発に重要な貢献をし

た。なお，現在進めているものには，燃焼器およ

　図 2.7.3　高空性能テストスタンドおよびＮ ロケ

　　　　　　ット第２段用エンジン

びターボポンプの研究のほか，金属燃料を含む高

性能推進薬の燃焼に関する基礎的研究5)，高空性

能試験用排気装置の研究，ならびに液体水素・酸

素を対象とした燃焼器およびターボポソプ関係実

験設備の建設等がある。

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 －

　燃焼器に問する主要な課題としては，燃焼の効

率を高めること，危険な不安定燃焼を抑制するこ

と，および，大きな熟負荷に耐えるだけの充分な

冷却性能を与えること等があり，そのほか実際的

に重要なものとして，イグナイタと着火および過

渡特性，また特に極低温で問題となりやすいバル

ブや二相流対策等を 含む 実験技術的な 問題も多

い。当所では，これまでは液体酸素・ケロシンお

よびガス水素を用いて，主として定常燃焼性能の

研究を進め（図2. 7 . 4），極低温推進薬にともなう

実験技術をほぼ確立するとともに，燃焼性能や熱

負荷特性と噴射器や燃焼室の設計諸元との関係を

　　　図 2.7.4　酸素水素用燃焼およびテストスタンド

　　明らかにするための研究，および非燃 焼 時 の 朧

　　霧の分散特性から燃焼性能 を 推定 するための研

　　究 6･7)等 が順調に進展し成果が得られている。な

　　おこれらは，現在建設中の液体水素･酸素用燃焼･

　　冷却試験設備を用いた研究につな が るも ので あ･

　　る。また冷却については，非定常流体力学の理論

　　的研究8･9)を 含め｡ 超臨界状態のケロシソの伝熟

　　特性の実験的研究も進めつつあり，近い将来，波

　　体水素冷却の実験に進む予定である。さらに，こ

　　れらの諸問題を総合して，燃焼器に関するより実

　　際的な資料を得るために，実際のエンジンと同根

　　な構造を有する液体酸素・ケl==1シソ用管構造燃焼

　　器の研究も行っている (図 2. 7. 5)。

　　　ターボポンプに関する課題としては,一般性能，

　　吸込性能，振動，軸受およびシールの実液潤滑，

　　回転体強度,熟的および構造的な問題等があるｶ≒
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図 2 . 7. 5　 放散ケロシン用 1 0 トン緩徐構造燃焼器およ

　　　　　 びテストスタンド

ﾐ図 2 .7 .6　 キャビテーション試験中のロケットポンプ

　　　　　 用 インデューサ

特に極低温推進薬等の特殊な流体にともなう問題　　 受およびシールについては，液体酸素および液体

が重要である。当所では,水や液体窒素等を用い，　 窒素用のものは，別項にのべる当所の研究成果を

極低温推進薬ポンプに重点をおいて研究を進めて　　応用して現在ほとんど問 題なく実 用 さ れている

いるが，高遠ポンプの重要部品であるイソデュー　　 が，液体水素用については，近い将来研究を開始

サについては，キャビテーショソタソネルを用い　　 する予定である。

て，汲込性能率キャビテーショソ伜欧（図2. 7. 6）　　 以上のように，当所における液体９ケットエソ

等に 及ぼす 設 計諸 元 の 影 響を 明らかにしたほ　　 ジンの研究は，極低温推進薬エンジンの技術開発

か1o･11），これを応用して推力10 1トソ級相当の高性　　 につながる基礎的，先行的な研究を進めるととも

能液体酸素ポンプを試作Ｊする等の成果を得た。　　 に，近い将来の主要な国家計画になると思われる

また，液体水素ポンプの模擬実験にも使用できる　　液体水素・酸素エンジンの開発に対して直接役立

ような，より高遠型の試作を進めているほか，タ　　 つ資料等を提供できるよう努めている。

－ビソ駆動による非定常特性の 研究 も進 めてい　 （２） 固体ロケットエンジンの研究

る。このタービンを駆動するにはガス発生器が用　　　 昭和36年に当所にい=l ケットエンジンの研究に着

いられるが，液体酸素・ケロシソ用については，　　 手し，２年後の 38 年にはロケット部が発足，ま

多くの試作の結果良好な特性のものが得られ，さ　　 た，固体ロケット燃焼試験設備が完成し，本格的

らに酸素・水常用の試作に進みつつある。また軸　　 に固体ロケットの性能，燃焼に開する研究が始め

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 ― 17 0 －



られた。 これらの研究は固体ロ ケットの高性能，

大型化を 目標として進められた。 また， 1===･ ケ ット

に開す る総合的研究 として研究用ロ ケットの試作

と飛し よう試験が 40年 か ら行われた昿 固体ロ ケ

ットエ ンジンの研究は直接この研究用ロ ケットの

試作 と性能向上につながってお り，さ らに，宇宙

開発推進本部，宇宙開発事業団の固体ロ ケットヘ

そ の研 究 成 果 が 活用された。固体 ロケットの性

能，燃焼等に開す る研究 としては，固体 ロケット

性能へ の寸法効果 13)， ノ ズル壁への熱伝達 14)， ア

ブレ ーショソ・ノズル，低 圧 環 境 下 におけ る性

能 15) 中 周波振動燃焼 16) 推 進 薬割れ 目内へ の火

炎伝播 17)     (図 2 . 7 . 7 )， 比 推力測定の標準化 18)等

　　 図 2 .7 .7　固体推進薬割れ目内への火炎伝播

　割れ目幅が限界値より小さい（左）か大きいか（右）

によって火炎が内部へ入るかどうかきまる

の研究が行われた。そ して， これらの研 究を進 め

るかたから， モの成果を応用 して N A L -1 6 等 の

研究用ロ ケットの 試作， 試験19~23）　が 行われた。

宇宙開発が本格化するにつ れて， モの計画を 支援

し， また， 大規模なロ ケットエンジンに開する研

究を 進めるために 40年 に角［H 支所 が開設され， 固

体 1===･ ケ ットについ ては，回転を与えられた固体ロ

ケットの研究に用い る スピソ燃焼試験設備が設置

された。 40年 代 半ば頃から，固体 l==･ ケ ットの研究

は本所においては推力大 きさ制御の研究と推進薬

強度の研究，角田支所においては スピ ソ燃焼の研

究が行われ今 日に至っている。

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 －

　固体ロケットを任意に推力中断，再着火，推力

レベル変更を行うという推 力 大 き さ制御の研究

は，ロケットおよび人工衛星の速度制御を目標と

したものである。推力制御の基本屋間の関係につ

いての解析と実験24)，比推力の解析25)，圧力指数

と推進薬組成の関係の実験26)，圧力指数への推進

薬グレイソの寸法効果27)，推 進 薬 の 低圧燃焼限

界28)，急速減圧による推進薬の燃焼中断性と組成

の関係等についての研究がその主なものである。

これらの研究によって直径 160φまでの推力中断

型固体ロケットについて十 分 な 成 果が得られた

(図 2. 7 . 8)。現在はこれを超低高度人工衛星の推

進機関として用いることを目標として一肩の研究

を進めている。
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(1に 段圧力型 ､K n = 130.8 ( N o.241)

(3 )燃焼中断型、K n = 120.1 (N o.213)

　　　　　　　　　 時 間 tj   sec

　　 図 2. 7. 8　固体ロケットの推力大きさ制御

　H 20 2 分解ガスの噴射量を変えることにより圧力が変

化あるいは燃焼中断し，また，再着火する

　大型固体 ロケットお よび球型固体 ロケットにつ

いては推進薬の強度問題が重要であるため， 43年

頃か らロケット部，機体第一部，機体第二部が協

力して この研究 テーマ のため の研究 グル ープをつ

くり，超音波深傷法に よる推 進 薬 内 破 壊部の検

出 29)， 接 着面応力 測定用 センサ の試作 3o)， 厳 しい

環境試験に対 しても安全な ダミー推進薬 の試作，

有限要素法お よび光弾性法 (図 2 . 7 . 9 ) に よ る推

進薬 の応力解析 31)， 推 進薬 ポアソソ比の測定 32)等

の研究を行 った。 これ らの研 究 成 果 を 応 用 し て

温度環境試 験に より推進薬 の力 学 的 挙 動 を 総 合

的に 解析した 33)。 こ の他 に， 皮 膜 法 に よ る推進

薬の歪 の測定 34)， 三 幅応 力 下 で の充 填 球 まわ り

の応力分布 の解析 35)， 推 進薬 の静的 および 動的物

1 7 1 －



図 2 . 7 . 9　固体推進薬星型グレ インの光弾性

図 2. 7. 1 0　固体推進薬の二軸引張試験

性徴の測定 36)， 多 軸応力下 での強度解析 37) (図2 .

7 . 1 0 ), 破 談 過程に関す る諸研究 38~40)　等 が行 われ

ている。

回転時と異なり燃焼速度，圧力の増大等の特異現

象をおこす。これらの現象を明らかにし回転する

固体ロケットの設計資料を得るために，平板状推

進薬を用いて回転による加速度場で，加速度，推

進薬組成，添加アルミニウム粒径と含有率，加速

度方向と燃焼面のなす角度と，燃焼速度増加率の

関係に関する資料を得41･42)，また，理論解析3o)も

進めた。ついで，これらのデータを もとに 140 φ

固体ロケットを用いて圧力・時間曲線推定上の問

題点を明らかにした43)。　さらに，200φ エンジン

の燃焼中断実験により，推進薬の光芒の谷部に遠

心力によりアルミニウムが保持され，さらに集塊

し，燃焼速度の増大に大きな影響を及ぼすピット

が形成されていることを確認した (図 2. 7. 11)。

現在，ピットの形成過程に関係する研究とスピソ

効果の過渡現象に関する研究を進めている。

図 2. 7. 11　 燃焼中断された固体ロケット推進薬の表面

　　　　　 に集塊しているアルミニウム

　スピンしている固体ロケットは, 加速度によってアル

ミニウム粒がグレインの谷部に捕捉され集塊し, 推進薬

の燃焼速度を増加させる

（３） イオソエンジソ

　昭和 45年 より水銀を 推進剤とした電子 衝撃型 イ

オンエンジンの研究を 開始 した。 すなわち以 前よ

り小規模になされてきた電子 衝撃型 イオソ源の放

電実験 44）から， エンジンとして総合的に性能を実

　固体ロケットに回転を与えて獣道の分散を抑制　　 験的に調べ，改良する方向へ向った。まずイオソ

する方式はよく用いられるが，回転を与えると非　　 エンジン試験用に直径 1 .5 m , 長さ ３ｍの真空タ

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 ― 172 －



(Ｗ )
推

力
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ンクと排気システムが建設された。

　最初に放電陰極と中和器の両電子源にフィラメ

ソトを用いた直径 (イオンビームの直径)５ｃｍの

エンジンを試作した。水銀流量・放電電圧電流・

磁場・加速電圧等の作動パラノータと加速された

イオンのビーム電流との関係が求められ45) 噴出

ビームの電流密度・電位分布等を測定し，ビーム

の性質と中和の機構を明らかにし46) 所期の性能

を確認した。

　47年より，性能・寿命両面で優れている実用的

なホローカソードを電子源としたエンジンを試作

し，安定作動範囲を求め，性能向上をみた。この

エンジンの概略を図 2. 7.12 に示す。電子源はイ

オンエンジンにとって最重要部であり，モれ単独

でも寸法効果・作動特性を詳しく調べた。　5 cm

エンジンは静止衛星の位置・姿勢制御用として利

用できるので，この実用化を図ることとし，関係

機関と協力して宇宙飛しよう試験を行う計画を進

めている。

高圧碍子

　 一方，人工 衛星の静止軌道 への遭移用 として有

用 な大型 エンジンを 目標に，そ の第 １段階 として

軽量型 12 c m イ オ ンエ ンジンが 試 作 された。表

2 . 7 . 2 に 5 c m , 1 2 cm 両 イ オソエ ソジンの性能例

を示す。 12 c m エ ソ ジソでは大型化に よる効率の

改善 が確認された。

（４） 宇宙潤滑 の研究

　宇宙関係の潤滑では，（ イ）高温度，（ロ）超低

温，（ハ）超高真空における潤滑が大きな問題であ

り，研究もこの三つを対象として行われた。

　 高温度におけ る潤滑は昭和 39年 から 42年 度に わ

たって研究が行われた。 宇宙関係では 6 0 0 C゚ 以

上 におけ る潤滑が要求されるが， 潤滑 油が使用 で

きるのは 35 0 C゚ ま で で， これ以上 では固体潤滑

剤を 用い なけ ればならない。 しかし固 体潤滑 剤と

して 一 般に 用い られてい る 二 硫 化 モリブデンは

3 5 0 C゚ ， 黒 鉛は 55 0 C゚ ま で しか使用 できない。こ

のため高温用固体潤滑 剤として
プ 酸化鉛を とりあ

げ て研究 し,   3 00～ 80 0 C゚ に わ たって す ぐれた潤

　　　 滑作用 があ ることを 明らかにし， また実用

ｼ バﾚ ﾄ 板゙

汐 リーン電極

口速電極

イオンビーム

子

中
和
器

図 2 . 7 . 12　電子衝撃型イオンエンジンと電気配線概略

イオンビーム
直径（cm ）

　　 5

　　 12

表 2 . 7.2　 イ オ ン エ ン ジ ン の 性 能 例

電 力 推

　( m N )

　　 3.5

　　22

推 進剤利用効率
　　　(％)

Ｏ　
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に際して重要となるコーティング技術に関

し新しい溶射方式を開発した47）。

　液体ロケットの液体酸素，液体水素ポン

プの軸受では超低温における潤滑が問題と

なり，液体酸素用軸受の研究は昭和41年度

から行われた。液体酸素の沸点 ( - 183 C゚ ）

における粘度は 0.19 cP で油に比較して非

常に小さく潤滑作用がないことから，ころ

がり軸受の保持器に自己潤 滑性 のあ る材

料を用いて潤滑する方式を用いた。すなわ

ち，保持器に自己潤滑性をもたせ，軸受の

回転とともに保持器から転動体へ潤滑剤を

転移，ついで転勤体から内外輪の軌道面に

比　推　力

　 (sec)

　 3,450

　 3 ､500

液
体
水
銀

進

　ｇ　

ｇ

Ｈ

Ｈ

剤

-

推逸機効率
　　(％)

２　

２

L
O

 
    t
>



転移させ，摩擦面全面に薄い潤滑膜を形成して潤

滑する方式である。玉軸受（ #6204）にこの潤滑方

式として保将器にポリ四ふっ化エチレソ樹脂 （P

T FE ）を用い，液体酸素中で各種条件下で実験し

た。市販の玉軸受では図 2. 7. 13 に示すように液

体酸素中では16分の短時間で焼付くが，保持器に

P T FE を 用いた試作軸受は 図 2. 7. 14 に 示すよ

うに20時間運転しても特に異状はない。引き続き

43 年度から 47 年度にわたって円筒ころ軸受 り:N

1005）について実験し，内談ころ軸受では軸受の

摩耗にラジアルすきま，こ ろの軸方向すきまが大

きな影響を及ぼすことを明らかにし，摩耗を最小

にしうる最適すきまを決定した48）。液体酸素用こ
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図 2. 7. 1 3　液体酸素中で
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図 2. 7 . 1 4 液体酸素中で 20 時間運転後の PT FE

器を用いた試作軸受

(回 転 数 20 ,0 0 0 rp m , ス ラ ス ト 荷 重 100 k g )

ろがり軸受に 関しては 実用 に 供しうるにいたっ

た。液体水素では沸点 ( - 253 C゚ ) における粘度

は 0.013 cP で液体酸素よりも困難が予想される

が，液体水素用軸受に関しては49年度から研究を

開始した。

　超高真空における潤滑は43年度から行われ，ま

ず摩擦，摩耗に対する雰囲気の影響49) 潤滑油の

摩擦，耐荷重能に対する雰囲気の影響5o)を明らか

にした。超高真空中では油の使用が制限されると

ころから， 45年度から固体潤滑剤として金，銀に

関し，めっき法としてイオソプレーティングを研

究し，それによる金，銀膜のすべり摩擦特性を明

らかにし，ころがり軸受による耐久試験を行い実

用に供しうることを示した51･52)。これと並行して

47年度から二硫化モリブデンをとりあげ，コーテ

ィング法として化学反応とスパッタリングによる

方法を研究し，いずれも低摩擦で長寿命の膜をう

ることができた53)。

　　　　　　　　　　 文　　　 献
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宮川ほか;　日本潤滑学会研発（昭 49 ),   53 )宮川ほか;

日本潤滑学会研発（昭 49）

2 . 7. 3　 ロ ケッ トの誘 導制御

（１） ロケ ットの誘導法の研究

　 1==l ケ ットの誘導法 はプロ グラ ム誘導方式 ，電波

誘導方式，慣性誘導方式お よびそ れ等 の併 用方式

等 システム的見地か らの分 類法のほ か， 誘導指令

角計算法に よる分類 があ り， これに はプロ グラム

誘導法のほか，運動方程式を線形化 して誘導指令

角を求める 摂 動 式 誘 導 法 (P ertu rb atio n G uid -

a n ce) , 現 地 点から消 費 燃 料最少等 の条件 のも と

に 終端点を 目指す最適誘導指全角を求め る直接式

誘導法 (E x plicit G u id a n ce) 等 が あ り， ミッショ

ンに応 じ方式 とのいろい ろな組合せで用い られて

い る。 本研究では各種 ミッションに 適用可能な 誘

導指令 角計算法に 関す る研究を進め ると同時に，

誘導 と一 体の関 係にあ る航法系，制 御系との関連

性，問題点等を 明らかに し， これ等 の成果を もと

に， 日本 の衛星打上げ ロケットに対す る最適な誘

導 システムの確立 を目指 してい る。

　（ａ） 直接式誘導法の研究

　誘導法の研究を 進めるに際し， 41年 度から誘導

計算法に関する調査検討を行い， 当時まだ提案段

階であった直授戒誘導法が ミッションに対する適

応性 ,精 度等 の面です ぐれた方法であ ると判断 し，

まず二次元運動に関して研究を 進めた。 ロケ ット

の使命 はできるだけ多 くのペ イロ ードを衛 星軌道

豊

凶

初
期
高
度
の
ず
れ

- - - - 一 内 :I G M 法(サターンＶに使用)

まで運ぶことであり，これを満す誘導法として消

費燃料および操舵量最少の条件のもとに最適な誘

導法1)を導き，適当なロケットモデルを用いたシ

ミュレーションにより，図 2.7 ﾊL゚5 に示す如く，

誘導可能領域がサターソロケットのそれよりも広

い，実時間計算条件をも満す等実用性も充分ある

ことを確認した‰　引続きヨー運動が加った場合

でも適用できるよう三次元に拡張した誘導法を導

き同じくシミュレーションによって実斤胞をたし

かめた3)。

　 ( b ) 誘導システムに関する評価検討

　 43年度から機体の運動特性やその制御法等と誘

導の関連を明らかにしていくとともに，レーダー

等の観測システムやジ申イロ，加速度計等の誘導

センサに含まれる誤差要因が誘導精度におよぼす

影響を解析しシミュレーションによって，誘導セ

ンサ等の精度限界等を 明らかにした 4･5)。　引き続

き宇宙グループで行ったモデルロケットに関する

システム・スタディにおいて，初段および,   2,  3

段における誘導問題の解析，各種誘導方式の優劣

に関するトレードオフ，誘導用センサの構成方式

および誘導計算機の要求仕様等に関して比較検討

を行い，誘導システム構成の問題点を明らかにし

た6)。

　( c ) 慣性誘導に関する研究

　これ等の成果をもとに48年度より慣性センサ，

誘導計算機等を合む鉛直性誘導システムに関する

　　　 研究に着手した。ストラップダウン方式を

　　　 用いた搭載型センサパッケージの研究を進

　　　 める一方，図 2.7.16 に示すようなシミュ

　　　 レーショソ構成を用いて，航法誘導制御計

　　　 算やロケットのすべてのイベソトを管理す

一 亨
(ｚ )

-

初期速度 のず れ

内：直接式誘導法

　図 2.7.15　直接式誘導法の誘導可能領域

る機上計算機の要求仕様の決定およびその

製作を行い，センサ系をも含めた搭歌聖慣

性誘導システムとしてまとめあげる研究を

現在進めている。

（２） ロケットの制御系の研究

　当研究所においては，固体 1==･ ケットに関

しては宇宙開発推進本部のＱ計画に関連し

―  1 7 5  ―



センサ パッケージ

ジャイロ（３軸）

加速度計（3 軸）

角 速 度

-
加 速 度

姿 勢 角

-
速 度

搭載型計算機
四

航法誘導計算

フ ライト

ダイナミックス

操 舵

　指 令角

フライト コントロづ レ
　　　　　 システム

制御力および

回転モーメン

ト成分の計算

　制御力

回転モーメント

　　　　　　　　　　　大型計算機

図 2.7.1 6　慣性誘導シミュレーションシステム構成

て， また液体ロ ケットに関しては， 将来 の開発の

可能性を 考慮 し， モの姿勢制御系 の安定 解析およ

び 設計法に主眼をおい て，昭和 41年 頃よ り行われ

始 め今日に及んでい る。

　（ａ） 固体 ロケ ットの姿勢制御に 開する研 究

　本研究は， 宇宙 開発事業 団のＱ ロケ ットの初段

の制御に二次噴射（2 . 7 . 3（ 3）参照）を用いた場合

の，機体にかかる負 荷軽減の操舵法に開するもの

で ,計 算機に よるシ ミュレ ーションの結果 ,平 均風

速プ l==･フ ィルを 取 り入れた基準軌道に より舵角制

限航法を 行 うと， 負荷軽減効果が極めて大 きく噴

射液体量も節減されるこ と等が明らかになった。

　（ｂ） 液体 1===1ケ ットの姿勢制御に関す る研究

　人工衛星の打上げ には， 推力 の大きさ，方 向の

制御 が容易な液体 ロケットが多 く用いられ るが，

反面 ,機 体 の剛性 が小 さく曲げ振動 が顕著にな り，

かつ タンク内燃料 の振動 が生じ，これらを制御系

の 検 出 器 が 検知す るために複雑な安定問題にな

る8）。　本研究は系を安定に保ちつつ誘導の観点か

らも望 ましい制御系を構成す る方法の確立を 目的

として行われたものである。

　対象 として システ ム・ スタデ ィ（ 2 . 7 . 1 （ 4） 参

照） を行 った液体 ロケット S S -3 を 用い， 剛体 と

しての飛 しょう運動，機体 の曲げ振動，燃料 の振

動， ジソバルエ ソジソ（2 . 3 . 1 （3）参照） の揺動，

検出器の動特性を 合む 軌道 シュミレ ーショソお よ

び安定解析を 行った。モ の結果， ピ ッチプロ グラ

ムの設定， 帰還ゲイソの選定につい て実用に供し

得 る満足な方法 が確立された。 また安定 解析につ

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 一

いては30次位までの高次系に適用できる根

軌跡，ナイキスト線図，ボード線図，ゲイ

ン位指図による解析と設計のためのプログ

ラムが完成された。図 2.7.17 は計算結果

の一例である9）。

　（ c ） ガスジェットによるl=1－ル制御の

　　研究

　本研究は，宇宙開発事業団の JC R -7 号

機のガスジェットによる 1==･－ル制御におい

て見られた逆方向回転の発生を理論的に解

析したもので， モの結果， 噴流 によって生じた誘

起気流が尾翼に当 り，逆方向 のトル クを生ず るこ

とが明らかにな った。この結果 は そ の後 の JC R

機 の 設計に応用された 1o)。

　 ( d ) 制 御 系設計のための一計算法に関す る研

　　 究

　制御系が安定であるためにはそ の特性方程式 の

根が指定された領域内になけ ればならない。 ここ

で提案された計算法は根を特定 の住設 まで，段階

的に，かつモの段階毎に固定点に収束させつつ 移

動させ る方法で，従来の手法に比して 簡単な計算

で実行で き， ロケット のような高 次の制御系に も

広 く適用 し得 るも のであ る11 ･ 12)。

( 3 ) ロ ケ ットの推力方 向制御

　宇宙 開発推進本部 が発足 して， まだ，人工衛 星

打上げ用 ロケ ットの構想 が決まっていな かった昭

和 40年 頃 より，液 体ロケ ットのジソバル揺動に よ

る推力方 向制 御の研究 が小型放散 アルコールエ ン

ジンを用い て開始 された ( 図 2. 7. 1 8 参 照 )。 モの

内容は燃料供 給系 のフレキシブルパイプや ジソバ

ル軸受 がエ ンジンの揺動特性にお よぼす影響 の研

究等 である13 ' 14)。

　 固体ロケ ットの推力 方向制御の研究は昭和 41年

から始 められた。 二次噴射に よる推力方向制御の

基礎研究用に， コニカルレソ ズとい う新しい 観測

技術が開発された 15･16)。 こ の観測技術を用いて l==1

ケ ット ノズル内に発生する乱れが三次元的に研究

された17 ･ 18)。 図 2 . 7 . 1 9 は そ の一例で，多 孔噴射

に よる ノズル内の強い干渉を示す 19)。 また，起音

1 7 6 －
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　( b ) B o d e縮図(ら 馮 ，私 フィードバック)

図 2. 7 . 1 7　 レ ー ト ジ ャ イロ ， 積 分 ジ ャ イロ

　　　　　 α1＝ O｡2 4，αo＝ 0.3，が2＝ 0 .0 1 5

図 2 .7 . 1 8　推力 300 kg 波浪 アルコールエンジンによ

　　　　　 るジンバル揺動の燃焼実験

速円錐湾内での二次噴流によって発生する衝撃波

等の理論的な研究も行われた2o･21)。
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加 速 度 計 フ ィ ー ド バ ッ ク に対 す る特 性

　宇宙開発推進本部の最初の人工衛星打上げ用l==1

ケット構想が決まり，モの第１・第２段に固体ロ

ケットと二次噴射技術による姿勢制御が計画され

てからは，まず,  JC R 型ロケットと呼ばれる２段

式小型固体ロケットで技術開発を行い，これを大

型固体ロケットに発展させる方針で，当所が研究

を行い，宇宙開発推進本部と一体になってその開

発に協力することになった。

　42年には JC R 型ロケット第２収用 O N -O F F 式

二次噴射制御装置の予備開発試験が始まった。こ

れに並行して，角田支所に推力20トソ級の多分力

テストスタンドを整備し，二次噴射燃焼試験に備

えてモの特性が調べられた22)。 44年には，第２収

用の実横型の開発試験が始まり，この試験の過程

―  17 7 －



( a ) ( b )

図 2 .7 .19　 コニカルレンズによって撮影されたコニカ

　　　　　　ルノズル内の二次噴射による衝撃波 （二次

　　　　　　噴流に油を混入）

(a)     2 孔 から噴射した場合， 観測方向と噴射方向は断

　　　面に垂直下向

（b） 2孔 のうち１孔がふさがれている場合， 干渉によ

　　　るはく離領域の存在がない。 観測方向と噴射方向

　　　は（a） に同じ

でＭ系列信号を用いる新しい手法で二次噴射の動

特性が研究された23)。また，同第１段用比例制御

装置の研 究試 作 が当所で行われ (図 2. 7. 20 参

照)，宇宙開発事業団 の 第１段用制御装置開発の

一部につなげられた。 45年の開発計画の変更によ

り二次噴射の開発も中止されたが，第２段の実鉄

型確認試験，第１段用の予備燃焼試験が，46年に

宇宙開発事業団と当所との共同研究によって実施

された24)。

　45年に，宇宙開発事業団の人工衛星打上げ用ロ

ケットが液体ロケット中心のＮ計画に変更されて

からは，当所の推力方向制御の研究は主に基礎的

先行的なものについて進められることになった。

二次流体噴射に代わって，突起物をノズル流内に

突き出すことによってロケットの姿勢制御力を得

図 2. 7. 20　航 技研で試作された二次項財用油圧サーボ

　　　　　　式２ピントル比例噴射弁の分解写真

　　　　 o : H 20 2　90％　　　　　　　E i＝噴射点開口比

　　　　 ●: H 20 2　分解ガス

０

△：過塩素酸 ストロ ン

ロ：フレオン114 B 2

　　　　　E i ＝ 4.6

. ぷ ﾆ
ｺ ﾚ
E i = 4.6

之　
／ Ｅｉ＝

ａｏ

ｺ
こ L
一 E i = 6.0

　　　 0　0.01　　　　　0.05

　　　　　　　流量比と推力比(Wi /W z)

　　　 図 2.7.21　二次噴射推力方向制紆詮能

　Fs: 制御力，F,: 主推力，W i: 噴射流体の重量流量

率， W I: 主モータガスの重量流量率，Ei: 噴射位置の

ノズル開口比

るための流体力学的および燃焼試験による制御機

器設計のための研究25-27) 推力１トンの立型多分

力スタンドで行われた各種二次流体の制御力性能

―  1 7 8 －



の研究等である。図 2.7.21 は当所で測定された

二次流体の種類による性能の一例を示す。

　ま仏 二次噴射技術では多段ロケットの設問分

離とほとんど同時に推力方向制御が可能であると

いわれるが，股間分離の過程ではノズル流がはく

離をするため，段間接合部をどのように設計する

かは微妙な問題である。このため，接合部の形状

と分離距離に対するノズル流のはく離特性を求

め，はく離を伴なっても制御力が得られる二次ガ

ス噴射条件等を求める研究が行われた28)。

　　　　　　　　　　　 文　　　 献

　 1） 新 田 ほ か； 制 御 工 学 12- 9  (昭 43 ) 5 1 9 ,   2 ) T R -

1 6 1 ,   3 )   T R - 2 5 8 ,   4 )   N itta ほ か；　Pro c .　8th　I S T S

( 1 9 6 9 ) 8 8 9 ,   5 ) T R - 1 9 4 ,   6 ) T M - 2 4 9 ,   7 ) T M - 2 1 6 ,

8） 輿 石 ; 計 測 と制 御 4-4    (昭 44 ) 2 7 ,   9 )   T R - 2 6 4 ,

1 0 ) T M - 2 5 6 ,   1 1 ) T M - 8 0 ,   1 2 ) N a ra sa k i; T r a n s . A C -

1 3 - 6  ( 1 9 6 8 ) 7 2 8 ,    1 3 )   T M - 1 8 7 ,    1 4 )   T M - 2 4 3 ,    1 5 )

T M - 1 2 0 ,    1 6 ) Y a m a n a k a ほ か ;   J .   S p a ce cr . R o c k e ts

4 - 9  ( 1 9 6 7 )   1 27 2 ,    17 )   Y a m an a k a ;　P r o c.　8th　I S T S

( 1 9 6 9 ) 3 7 9 ,    1 8 ) Y a m a n a k a ;　P r o c .　9th I S T S ( 1 9 7 1 )

2 9 3 ,   1 9 ) 山 中 ほ か； 機 械 学 論 40- 3 3 9  (昭 49 ) 3 0 8 9 ,

2 0 ) Y a m a n a k a ; A I A A J . 4 - 1 1  ( 1 9 6 6 ) 2 0 4 7 ,  2 1 ) T R -

2 8 6 T ,    2 2 )   T R - 2 0 3 ,    2 3 )   O h k a m i　ほ か；　P ro c .　9 th

I S T S （19 7 1） 8 ， 24） N A L / N A S D A 共 同 研 究 報 告 書

（昭 47) ,   2 5 )   Y a m a n ak a ; T r an s. Ja p an S o c . A e ro n .

S p a ce S ci . 1 0 - 1 6 ( 1 9 6 7 )  1 ,  2 6 ) T M - 1 5 2 ,   2 7 ) N ar a -

sak i ; A stro n . A c ta 1 6 - 6 ( 1 9 7 2 ) 3 5 9 ,   2 8 )   Y a m a n ak a

ほ か ; P ro c .　10 th I S T S ( 1 9 7 3 ) 5 1

2. 7. 4　ロケットの風胴試験

　ロケットの風洞試験については，すでに 2. 1. 5

項で一部ふれているが，本項では当所および外部

機関によって研究開発された機種についての，全

損模型風洞試験を主としてのべてみたい。

　この種の試験として行わ れた 最 初 のものは，

2. 1. 5 項にものべた通り，昭和36年度に行われた

カッパシリーズ・ロケットの，遮音達識洞試験で

あった。この試験はプリンス自動車工業からの受

託試験であったが，これによって当時外国文献に

もほとんど公表されていなかった有翼ロケットの

高遠空力特性について，はじめて系統的なデータ

が得られた1)。

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 －

　　　この模型のシリーズは，37年度吹出火超音速獄

　　則においても試験が行われ，選一超音速を 通じて

　　の一貫したデータとされた2･3)。

　　　38年度からは，科学技術庁の計画するロケット

　　の獄則試験がはじめられた。 L S-A に始り, L S -B ,

　　L S -C ,  S-B ,  S -C 等のロケットについて,選・超

　　音速の試験が行われ，安定性の確認と飛し よう径

　　路計算のための資料が提供された。モのあるもの

　　は，形態を改良しながら試験がくり返されたが，

　　ＬＳ一八 におけるサステナ尾翼面積の拡大や,   S-B

　　におけるボートテイルの廃止等は，獄則試験に基

　　づく安定性増加の処置であった。また，このころ

　　行われた東京大学宇宙航空研究所開発の高性能小

　　型ロケット A R IS についての試験は，東京大学側

　　の獄則試験結果と合せて詳細な検討が行われ，以

　 後のデータの基礎として有効な資料となった4)。

　　　この間，ロケットの性能が向上し，問題とされ

　　る飛し よう最高マッハ数における安定性の確認の

　　ため，超音速獄則 (最高マッハ数 4) では不十分

　　となった峠 極迎合達識則が完成するまでの間は，

　　超音速相似則を用いて高マッ八時の性能を推定す

　　る手段も用いられた5)。

　　　39年頃より始められた当所独自のロケット計画

　　ＮＡＬ シリーズにおいては，その設計の最初から

　　空力的な考慮がとり入れられ，充 分な 風洞 試 験

　　によって形状 の 決定 が行われた。単段 1==･ケット

　　N A L -16 シリーズにおいては，最初の安全|生を重

　　視した形状から，次第に高性能を狙った抵抗の少

　　い形に移行し，最終的にはモーターの改良と相僕

　　って単段で 93 km の高度 に速 す るこ とがで き

　　た6~9)　(図 2.7.22)。また２段ロケットに おい て

　　は,   16-31型におけるフレヤーの効果,   25-31型に

　　おける前後段尾翼干渉など，理論からは推定の難

　　しい現象についてデータを蓄積し，飛しよう結果

　　との対比も行われた1o ･ 11)。

　　　41年頃からは新設の極超音達識則において，高

　　マッ八時特性試験の準備が始められ，まず 25-31

　　サステナ模型が準備された。制御面から次第に要

　　求の増した動的試験については，2. 1. 1 項にのべ

179 ―
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図 2.7.22　N A L-16 シリーズの変遷と抵抗値の減少

られたように各員胴ごとにその特性に応じた測定

法が考案試作されたが，ロケットのように細長い

形状については特に困難を伴なった12)。一方ロケ

ット発射直後低連吟の問題は，制御装置のない小

型ロケットにとって致 命 的な 横風の影響につい

て，多くの研究，対策が考えられた。この目的の

員胴試験としては，当初所内に大型の低速員胴が

ないため，試験も外部機関に依存していた13)。 40

年以降当所の大型低進級胴の整備が終り， l==･ ケッ

トの試験も企画されるようになったが，興面積が

小さく,働く空気力の少ないロケットに対しては，

天秤，支持法とも多くの工夫と改造が必要であっ

た。最初の試験は L S -C 型特にその勃興制御効果

について行われた (図 2. 7. 23)。

　 4C年代半ばから，研究対象のロケットも次第に

人工衛星打上げ クラスの大型のものとなるが，員

図 2.7.23　大型低速風胴におけるロケット試験

ズ数の効果も大きぐ 精度よい試験が困難である。

このため単に内孫天秤によって六分力計測を行う

以外に，表面圧力分布を測って空力荷重を算出す

る方法も併用し精度の向上につとめている。この

ようにして宇宙研究グループのシステム・スタデ

ィによる S S-315)や,宇宙開発事業団のＮロケット

等について，一部は共同研究又は受託研究として

試験がつづけられており，最近は特に空力的の影

響が大きくその推定も困難な補助ブースタ形状お

よびこれと本体との干渉問題に重点をおいて研究

が進められている (図 2. 7. 24)。この他，今風則

ごとに工夫をこらした制御用ジェットと機体干渉

の試験があるが，これについては 2.1.5 項にのべ

られている (図 2. 7. 25)。

　近年ロケット模型獄則試験の必要性については

関心も高まり，その方式も基本的には､ほぼ確立し

胴試験の面からみるとこの種のほとんど真のない　　 てきたが，大型ロケット発射時の横風問題，特に

胴体だけの形状は,' 空力荷重が小さい上レイノル　　 ラソチャーとの関係とか，切離し時の上下段の干

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 ― 180 －
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　 図 2.7.24　ブ ースタ付ロケット超音速風胴試験

渉な ど，技術的に もさらに研究を要す る重要な多

くの問 題が残されてい る。

　　　　　　　　　　 文　　　 献

　1) K ob ashi ほか;　P roc.　4th IS T S (1962)  194,   2)

T M -28， 3） 谷ほか; 航空学誌 12-127 (昭 39 ) 269,

4）毛 利ほか; 東大宇宙研報告 2-2（B ）（昭 41) 801,

5) T M -55,   6) T R -115,   7 ) T M -149,   8 )   T M -196 ,

9）谷; 航空学誌14-1 46 (昭 41) 76.   10) T M -17 5, 11 )

T M -186,    11 ) T M -221,    13 ) T M -84 ,    1 4) T M -18 3,

1 5) T M -249

2.7.5　ロケットの構造試験

　 I==･ ケットの構造試験は，航技研の研究用小型 l==･

ケットの飛しよう試験に対する強度の耐空性を確

認することと，これらの試験および研究を通じて

さらに進めるべき研究を把握して促進することを

目的とした。これらの試験研究は宇宙開発推進本

部・宇宙開発事業団の試験用小型ロケットの開発

における構造強度の試験内容の決定に大いに資す

るところがあった。また，これらの外部機関の開

発するロケットの各種構造強度試験に対しても積

極的に協力して，モの実施を分担して行った。

　なお，ロケットの構造強度に関連した研究につ

いては,  2.2 節の各項で述べられている。

（１） 航技研の研究用小型ロケットに関連する試

　験

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　一

図 2 . 7 . 25　選音速ジェット干渉試験

　　　（ a ） N A L -7一一B F 型ロケット1･2）

　　　空力弾性的な見地から単段ロケットの胴体フラ

　　ッタに対する極限的な安定限界を実験的に碩認す

　　る目的で試作された直径 70.5 m m のロケットで，

　　胴体 /直径が約 30 で，これに より相対的な剛性

　　を低くし，かつ不安定現象に関連する重心の住設

　　を後方に移動させた。全貌と尾翼の振動試験，尾

　　翼フラッタ遮音達識胴試験，空力弾性的不安定連

　　度の理論解析を行って飛し よう試験との対比を行

　　い，つづいて試作された研究用小型ロケットの設

　　計に対する有効な資料を得た。

　　　（ b ） N A L -16 型ロケット3~5）

　　　このシリーズでは，Ｄ 型，IT 型，ＴＲ 型，Ｈ

　　型と順次各専門分野において改良されて高性能化

　　が図られたが，構造では考察の試験および研究を

　　基礎にして，好景化に寄与した。すなわち，（イ）

　　ＴＲ 型は Ｄ 型と IT 型に比して翼平面形の変更

　　と同時に，尾翼のステンレス鋼外板を薄くし，翼
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厚がスパソ方向に一定であったのがテーパして先　　　 このロケットは試作研究のみを行って，二段推

端ほど薄くなり，またノーズ・コーソ頂角の減少　　力型固体l==･ ケットモータと構造強度に関する試験

によって全長がさらに長くなった。（口）さらにＨ　　 研究に重点がおかれた。構造強度について，荷重

型は，ノーズ・コーソ頂角の減少とモータ長さの　　 と強度の検討を詳細に行うと同時に，各種強度試

増加による全長の増加，モータ燃焼室のアルミ合　　 験と理論解析による検討を行ったが，フィラｙソ

金よりクローム・モリブデソ鋼への変更，尾翼の　　 ト・ワインディング法によって製作したガラス徴

巽厚と平面形,構造および材料の変更,ノーズ・コ　　 維強化のエポキシ樹脂を用いた F R P モータ・チ

ーソおよび尾翼前繰への F R P アブレーショソ・　　 ャンバおよび爆発成形により製作されたチタソ合

コーティングの追加等を行った。各型について，　　 金製モータ鏡板の内圧強度試験が特徴のある項目

これらの構造の変更に対応して，尾翼の振動試験　　 であった（図 2. 7. 26）。

および選・超音速風胴におけるフラッタ試験と理　 （２） 外部機関の開発するl==･ケットに関連する試

論計算，全損振動試験,空力弾性不安定速度計算，　　 験

アブレーション s゚ﾆ1－ティフグの熟特性試験を行　　 （ａ） 科学技術庁，宇宙開発推進本部および宇

った･　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 宙開発事業団関係

　（ c） N A L -16 3゙1D 型 ゛ケット6）および N A L -　　　 これらの機関の開発したほとんど全部の試験用

　　 25 ° 31 型゛ケット7）　　　　　　　　　　　　 小型ロケットの静強度試験，振動試験，フラッタ

　 この゛ケットは･ ２股火固体゛ケットで分離機　　 試験等について，受託試験，設備使用，技術援助

樹を内蔵した 1･ 2 股結合部構造を有する．した　　 で積極的に協力した。これらのロケットの中に，

がって･ 単股火 ゛ケットの場合の試験研究に加え　　ＬＳ-Ａ 型14），L S-B 型,  L S -C 型の液体ロケット，

て，結合邦の分離機構の試験研究による決定を行　　 S-B 型，S-C 型,  JC R 型固体l==･ケットを合んで

い･ さらに２段９ケットの結合邦の曲げ限度の評　　 いる。また，大型固体ロケ
ットのホールドゼ レ

価8）および振動特性9）の研究を行った。　　　　　　　－
ショソ型結合邦の分離機構14）およびＮ ロケット

　 N A L -25 ’ 31 型lﾆ2 ケットのノズぶ部 F R P ライ　　 の 1 /3 相似模型による全損振動特性の研究を共同

ナの接首部が長期間の保存中に剥離する不具合が　　で行
った。

生じた。調査の結果，不具合の発生は長期間保存　　　
（ｂ） 東京大学

中の温度および湿度の周期的変動によるものと推　　　 Ｍ
ロケットのフレヤ安定板の超音速フラッタ風

諭し,  F R P 素材および接着剤 の物理特性,  F R P　　
胴試験および姿勢制御装置の音響環境試験を受託

板の温度および湿度の繰返し変化に対する応答特　　
により行ってその開発に協力した。

性の試験研究を行って，実物大ノズル模型の環境

試験によって不具合発生の状況を再現し，実機モ　　　　　　　　　　 文　　　 献

－タに対する対策を施した10,11)･　　　　　　　　　　 1）航研ニ
ュース N 0. 74， 2）航研ニュース N o. 78,

　 ロケットの分離特性について，上下段のフラソ　　 3) T R -115,  4) T M -149,   5) T M -196,   6) T M -175,

ジ端面を４本の爆発ボルトで結合し，分離は爆発　　で言 に A 言 二 言 匹 ゾ ブ こ

ボぶトの切断と４本のlﾆ2イぶ ゛ﾀヽ プリフグを用い　　 50,   15) 出目ほか; 宇宙科学技術説（昭 44)  115

だ方式の模型により分離試験と分離運動の理論解

析を行って，爆発ボルトの衝撃力を考慮した分離　　 2. 7. 6　人　工　衛　星

運動の理論解析と試験結果の比較的よい一致を得　 （１） 人工衛星の軌道

だ12）。　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 人工衛星の運動と軌道制御の理論によって適切

　（ｄ） ＮＡＬ-３５ＤＴ 型ロケット13）　　　　　　　 な軌道を選定するとともに軌道の修正を効率的に

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 ― 182 －



図 2.7.26　 N A L -35 D T F R P ミーダチャンバの内圧試

　　　　　　験

行ないうるようにすることを目的として運動と軌

道制御に関する研究が行われてきた。

　運動に関する研究の方法は運動方程式から解析

的に近似解を出す一般摂動法と数値積分法を用い

る特殊摂動法に大別される。この一般摂動法によ

る研究として軌道を規定する六要素を変数にとっ

た運動方程式を用いた理論に関する研究が45年度

から開始された。そしてまず地球の重力の作用の

みを考えた場合に potential の h arm onics を３次

までとったときの研究が行われた1)。続いて har-

m onies を 一 般 項 表示したときの研 究も行われ

た2･3)。ここで図 2. 7. 27 に示すように静止衛星を

安定にする半長径αが経度λに対 して 求め られ

た。次いで月と太陽の引力の作用をも考えた場合

の研究が行われた4)。ここで 静止衛星の軌道傾斜

角の変化 み を数年にわたって小さくする昇交点

の赤経£ﾘ ま約 265゜となることが図 2.7.28 のよ

うにに示された。またさらに太陽輔射圧の影響に

開する研究も行われた5･6)。なお以上の研究とは

別に正準変換の方法による理論が地球の zonal

harm onics による摂動についてだされた7)。

　また特殊摂動法による研究は 42年度に開始さ

れ，静止衛星の運動に開する計算が行われた。そ

して49年度からすべての外乱をほとんど完全な状

態において考慮した極めて高精度の理論が確立さ

れつつある。

　つぎに軌道制御に開する研究は43年度に開始さ

れ静止衛星についてドリフトに対する im pulsive

な速度増分による軌道保持の理論が出され，また

誘導関数が制御角を最小とするように直接法によ

って導かれた。それからトラッキング，地球ホラ

イゾソセソサ，太陽センサなどによる観測値を用
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図 2.7.27　経度λに対して半長径αを図示の領域にあ

　　　　　 るようにすれば静止衛星の地球に相対的な

　　　　　 運動を安定にすることができる
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いて軌道，姿勢などを最も効率的に決定すること

お よび軌道保持をするための誘導に関する研究が

行われた。なお地球の重力の作用に制御力をも考

えた場合の摂動理論がたてられ，これに基づいて

静止衛星の摂動量と制御堂の関 係 が 明 確にされ

た。またこれとともに人工衛星上からの観測量の

みによって軌 道 を 決定 す る方 法 が定式化され

た8)。

( 2 ) 人工衛星の姿勢制御

　 人工衛星の姿勢安定として最もよく用いられて

いるスピソ衛星に関する問題から着手した。まず

スピソ衛星の受動的ニューテーショソダソパの解

析的研究を行った。ダソパ個有パラメータの最適

化が与えられ9)，ついでダソパの衛星本体への取

･り付け位置と取り付け方向についての最適化が試

みられた。モの結果，ニューテーショソによる加

振力の場の概念を導入することにより，問題は直

観的かつ容易に片付いた。すなわち，加振力の揚

が割合に単純なパターンで表現されることがわか

ったからである1o)。この概念を，対称ロータ部と

非対称デスパソ部から或る二重スピソ衛星に拡張

した11)。

　 スピン衛星の軸方向ガスジェットによるスピソ

軸の方向制御に関しても解析が行われた。その結

果，大円法よりもラムライソ法が実用的にはぱる

かに優れていること，姿勢変更中にニューテーシ

ョソが大きくなったり小さくなった りす る 現象

は，スピン角速度とニューテーション角速度との

差に基づくビート現象であることを示した12)。こ

れらの姿勢変更やニューテーショソ現象を確認す

るための計算機シミュレーショソプログラムを開

発し，解析結果の正当性を実証した。モの際，オ

イラー角を姿勢角表示に使用したので，オイラー

角の特異点を避ける工夫をした。すなわち，任意

のオイラー角系を一般的に共通に取り扱って座標

変換を行うアルゴリズムを開発し，特異点が近づ

けば他のオイラー角系に切替えることが容易に可

能となった13)。

　ガスジェットによる単一スピソ衛 星 の能動 的

ニューテーショソ制御方式も検討した。ジェット

を１スピソ周期にわたって連続的に噴射して，角

運動量ベクトルを結果的に不変とする方式を採用

し，ニューテーショソだけを減衰させることに成

功した14)。図 2. 7. 29 は２回の噴射によって 5.7゜

のニューテーショソを完全に消滅させたときの計

算機シミュレーショソ結果である。また，任意の

時間を連続噴射した場合を単一のイソパルスジェ

ットに置き換えてニューテーショソの大きさを簡

単な幾何学的作図で求められることも示した15)。

　昭和 48年度から高精度なより大型の人工衛星を

目標とした３軸制御に関する研究がスタートした。

手初めに，ゼロモーメソタム方式を採り上げ，空

気軸受式１軸テーブルによるハードウェア実験を

行い，使用した姿勢角検出器の精度までの指向保

初期 ニユーテーション

ジ ェットオン ( 2 回 目 )

∩ 角運動量ベク
x〃　トル軌跡

,

）

ジェットオフ ( 1 回 目 )

図 2.7.29　ガスジェットによる ニューテーション制御

―  18 4  ―

図 2.7.30　球面空気軸受式３軸テーブル
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持が達成された 16）。今後，図 2 .7 .3 0 球 面 空気軸

受式 ３軸テ ーブルで ３軸制御の実験的研究を行 う

予定である。

　　　　　　　　　 文　　　 献

　1) T M -206,  2 ) T R -255 ,   3 ) T R - 320,  4) T R -3 23 ,

5) T R -387,  6 ) 武 内； 航空学誌23-252 (昭 50) 6、 7）

T R -384 ,  8) T R - 29 5,  9 ) T M -2 07 ,   10 ) T R - 251 ,   11 )

M urak am i ほ か;   A stron .   R esearch  (1971 )   53,    12)

T R -380 ,   13 ) T R - 305,

航空学誌 23-252 (昭 50）

―  1 8 5 －

T R -344 ,   15 ) 村上ほか

　1 6) T M -257



第 ３ 章 研 究　設　備
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　航空技術審議会の昭和30年「関保谷行政機関の共用に供する航空技術研究機関の設置に関する基本方

針」（諮問第２号）に対する答申に沿って航空技術研究所は31年度から36年度にわ た る第１次６か年計

画を立案し，研究設備整備が始められた。この計画では，当時のわが国における航空技術の状態と設備

建設に要する工期を勘案し，遮音速風洞およびジェットエソジソ関係の研究設備に預証 をおき，引続き

機体構造関係，計測関係設備を順次整備してゆく方針をとった。

　第１次６か年計画により整備された設備は約55億円，建屋等施設は12億円に速したが，当初の計画に

比し予算化された額は約70％に止まった。この主な設備ぱ週音速風洞，吹出火超音速風洞，フラッタ試

験設備，繰返し荷重試験設備，熟弾性試験設備，空気源設備，圧縮機試験設備，タービン試験設備，燃

焼器試験設備，デジタル電子計算機，汎用飛行シミュレータなどである。これらの設備は前述のとおり

当所計画に比べ必ずしも十分とはいえなかったが，当時として当面の航空技術に必要な重要設備は一応

整備されたといって差支えないであろう。

　第１次計画に引続き37年度からは，航空技術審議会第５号答申および宇宙開発審議会第１号答申に沿

い第２次５か年計画による設備整僅か開始 された。これはCｲ）遮・超音速機，（ﾛ）V /ST O L 機，㈲ロケッ

トの３木枕を研究目標としたもので，第１次計画の残り，原動機要素試験設備と空気源，飛行シミュレ

ータ設備などを含み，構造物高温強度試験設備，大型低達識洞，ロケット・モータ試験設備，極超音速

獄則，実験用航空機，大型電子計算機などが新規に計画され整備された。

　上の第２次計画は 41年度に終了したが，42年度からは上記の３主要目標に，航空輸送の活発化に伴い

重要な問題となってきた航空機の安全欧を加え４項目を主要目標として長期的視野にたって，少くとも

常に５か年先をみた，いわゆる「ころがし５か年研究計画」にしたがって効果的に研究を進め設備を整

備して行くことになった。

　航空関係ではまず航空安全の点から突風風洞の整備が行われ，宇宙技術関係では宇宙開発計画の進展

に対応し， 40年に角ｍ支所が発足し大型設備の整備が始められた。その主なものは，液体ロケット燃焼

試験設備，固体ロケット多分カテストスタンド，推進薬供給系統試験設備，スピン燃焼試験設備，ロケ

ットエソジソ高空性能試験設備などである。また本所には誘導センサ試験設備，調布飛行場分室にはロ

ケット振動試験設備の整備が行われた。

　 またこの間には，年月の推進に伴い陳腐化した既存設備の更新，改修が順次行われているが，特に大
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型電子計算機，データ処理装置は43年および49年に近代化され能力も著しく向上した。このほか汎用飛

行シミュレータ動特性模擬装置も更新されている。

　なお本所周辺は設立当時に比し，市街化か進行し服胴などの騒音問題が生じてきているので，モの対

策工事が週音速服胴，フラッタ服胴を始として逐次進められている。

　現在進行中の設備整備としては，本所では二次元服胴，通商産業省大型プロジェクト関連の高圧燃焼

試験設備があり，角田支所においては液体水素関連の研究設備がある。

3.1　風　 胴　設　備

　航空機や各種飛し よう体の空気力学的研究に必要不可欠な設備である獄則は，わが国では戦後，航空

機の研究が禁止されたため，ほとんど族滅に近い状態であった。昭和27年，航空機の研究再開が可能と

なったが，モの間，世界の航空技術の進歩とともに，獄則技術あるいは概則設備そのものが長足の進歩

をなしつつあった。たとえば，戦前の航空機は，時遠敷百粁程度であったが，ジェットエンジンの進歩

などもあって，その速度は飛躍的に向上し，一方，風洞も音速附近の実験は不可能とされていたのが，

測定部の壁をスロット壁や多孔壁にすることによって解決された。また電子工学の発達による計測技術

の進歩，電子計算機の 開発などにより，その 測定精度やスピードは戦前とは 比較にならぬほど進歩し

た。このことは，零から出発するに等しかったわが国にとって，考えようによっては，世界の最高水準

の技術を取入れることができたため，むしろ幸いであったといえよう。

　われわれは，第１次計画において,遮音達識則と題音達識則を ,第２次計画では,研究目標が V /ST O L

機，ロケット，遮題音連枝の３重点項目におかれたので，大型低達識則と極題言達識則を，さらに42年

度以後は重点項目に航空機の安全欧に関する研究が加えられ，モの研究設備として突風獄則が建設され

た。これらの獄胴は当所においては勿論，わが国としても代表的な研究設備であって，現在，所内の研

究のみに止らず所外の試験にも活発に利用されている。　これらの運転実績を 図 3.1 に 示す。 以上のほ

か，小規模の獄胴もいくつかあって，あるものは上記獄則の建設に際し，予備実験用として製作したも

のを整備し，あるものは特殊な研究用として製作したもので，現用されている。これら小規模な獄則に

ついては表 3.1 に示す。また，翼型の研究を目的とする二次元服則払 すでに予算化されているが，建

設の紺についたばかりであることを付言する。

3.1. １　２ ｍｘ２ｍ 遮音速獄則

　昭和27年わが国の航空研究の再開が可能となった時点より，航空技術に開する重要研究およびそのた

めの設備については，航空技術審議会において検討されてきたところであるが，その申でも遮音遠獄則

の建設は最重点におか れ るも のであった。測定部寸法 2.5～3 m 平方，所要動力 20,000～30,000 P S

をその請元の大綱とし（諮問第 1, 2 号答申，昭30. 4. 1），わが国におけ る当時唯一の本格的遮音速識別

として，空気力学の研究のみならず／ 小型超音速機，大型ジェット輸送機’開発のための 試験 にも充

分な規模の設備であることが期待されていた。
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　　　　　　　　　　　　 大型低速風胴　　　　　　　　　　　　　　　　　極超音速風胴

　　　　　　　　　　　　　　 図 3.1 主 要 具 胴 運 転 実 績

　昭和30年，研究所の設立以後，多数職員の協力により全力を挙げてこの建設に取りかかった。仕様詳

細の検討を始めとして，大型設備なるがため契約方式の検討まで必要であった。風胴各構成要素の仕様

決定には国内学識経験者の協力を得た。電動機設備に関する電気試験所の応援はモの顕著な例である。

諸外国よりの情報取得にも努力し,また二,三の研究員が短期の外国出張を行い，類似設備を実際に視察
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表 3.1 空 気 力 学 研 究 設 備 一 覧

番
号 名　　　 称

測定部寸法
　　(cm )

マッハ数または
風　　　　　巡

澱み点圧力
(kg/c� G )

澱 み点

温 度( C゚ )
型
式 摘　　　　　要

１ 犬　型　低　運
5 5 0× 65 0 C 1.

4 6 0× 56 0 F .J . 最大 60 m /s 大気圧 常温 Ｃ 主動力: 3,OOO kW
各径行俗談置つき

２ 突　風　風　胴 2 0 0× 20 0 C 1. 3～50 m /s // // //

主動力: 200 k W
突風波型各種，
突風速度: 土4.5 m /s ま
で;
突風周波数: O～20 H z

３ 56× 65 cm 低速 56×65 C l. 最大 60 m /s / / // / /
（1）のパイロット設備，
主動力 3 0 k W

４ 25×100 cm 低速 25×100 C 1. 最大 35 m /s // // / / 主動力 30 kW

５ 煙　　風　　胴 10×102 C 1.
煙観測は
　　 20 m /s以下 // // C ,B

６ 2 m 選 音 速 2 0 0 × 2 0 0 P .W . 最大　1.4 － 0 .8～ ＋0 . 5 4 0～ 60 Ｃ 主送風機: 22,500 kW ,
補助送風機: 12,OOOkW

７ 18 cm 選 音 速 18×18 P ﾝＷ． // 大気圧 常温 //
（6）のパイロット設備
主動力 400 k W ,補助動力

８ 10×40 cm 選音速 10×4 0 S .W . 最大　1.0 ﾆL 以下 // I ,B 作動時聞: 数分

９ 二　　 次　　 元
ルートヴィーク管

1 2× 36 s .w . 0.4～1 .2 10 未満 / / 作動時間: 0.1 秒

1 0
小　 ル　 ー　 ト

ヴ ィ ー ク 管
10φ R W . 最大　1.0 ５以下 / / 作動時間: 0.05 秒

ｎ １ｍ 超 音 速 1 0 0× 10 0 C l . 1 .4～4.0 20 以下 // I , B 作動時間: 数十秒

12 18×20 cm 超音速 18×20 C 1. 2.1 ,  2.65 ２以下 ﾆL30 C ,B

13 1 5×17 . 5 cm 超音速 15×17.5 C l. 1 .5~3.5 3～10 常温 C ,B

14 10cm 超 音 速 10×10 C 1. 1 .6～4.5 // I ,B

15 50cm 極 超音 速 50φ F .J. 5, 7, 9, ﾆL1 10～1 00
6 0 0 ～

　 1 , 0 0 0
L B - S 作動時間: 180 秒(最長)

16 15 cm 極 超音 速 1 5×1 5 C 1. ５ 20 以下 4 0 0 以 下 C ,B

17 プ ラ ズ マ風 胴 3.2φ,   6 .8 φ
1 0 , 1 5 (ア ルゴ ン）

6. 3 , 8 . 7  (窒 素 ） ２以下
1 0 , 0 0 0

以　 下
c ,s

18 反射型衝撃波風胴 6× 30，10 φ 6.5,  8 20 以下 500

1 9
極　 超　 音　 速
ガ ン タ ン ネ ル

30φ 10 ,  15 200 以下 ﾆL ,5 0 0

2 0 電 磁 衝撃波管 7 .5φ 3～4

21 分 子 線 装 置 分子線密度　1 019 個 /ステラヂアン・秒

22 電離気体実験装置 真空槽　 90φ×120 , 到達 真空度 1 0-8（L N 2 シュラウド付）

測定部　 C l 密閉 ,  S olid w all

P .W .:　 多孔壁，

F .J.:　　自由噴流

s .w .:　有 溝壁

型式　 C :　連続式，

　　　 I :　間欠式，

－ 19 0 －

B :　脱出式　　 S :　汲込式

B -S :　脱出汲込式



できたことも有益であった。特にカルフォルニアエ料大学の C ooperative W ind T u nnel の資料贈与を

受けたことは大いに建設に役立った。この遭音速風胴は31年度以降年度計画の形で予算が認められた。

　詳細仕様検討の結果，測定部断面２ｍｘ２ｍ で，主送風機動力 22,500 k W の外 に 補 助送 風機 動力

12,000 kW を要することが分った。なおマッハ数は可挑 ノズルの採用により 1.4 まで上げうること，

またモの方が将来の超音速風胴の計画を容易にするものであることが分った。いずれにせよ上記の要目

で，実機模型の試験においてレイノルズ数（平均翼弦長基準）2×106 程度が確保できる。　これは当時，

同種の風則として必要な最小限度のレイノルズ数とされていた数字であり，この風則は諸外国の風則と

充分比肩しうるものとなった。

　詳細仕様決定のためには幾多の予備実験1~3）　を行った。 完成後の形態に基づき本職則4）の特徴の二，

三を述べると，

（１） 測定部: 多孔壁，有溝壁のいづれを採用するかについては議論のあったところであるが，高マッ

ハ数における特性を重視して多孔壁（20％開口比）の採用に踏切った。なお測定部は換装可能なカート

方式とし，３基のカードを製作した。第１カートは 20％ 開日比の多孔壁つき，模 型 支持 は スティン

グ，ストラットにより，計測は内挿天秤による，いねば標準カートである。第２カートは 同じ く 20％

開日比の多孔壁つきであるが模型は床面ターンテーブル支持で，外装天秤により計測を行う半模型カー

トである。に れは最近は着脱可能な模型支持装置をつけ，動的試験用としても利用されている ｡） 第３

カートはスティング・ストラット支持方式の固定壁カートであったが，昭和43年斜孔の可変開日比の壁

に改造された。

（２） 主送風機は２段細流送風機（静具角可変）で， 主電動機 (18,OOO k W 誘導機と 4,500 kW 直流

機のタソデム結合）により駆動する。多孔壁を通じ空気を吸引するための補助送風機は10段細流送風機

で，補助電動機（12,000 k W 誘導機）により駆動する。亜音速（マッハ約 0.8 以下）では補助送風機

は運転せず，風速制御は主電動機の回転数制御による。遭音速では補助送風鎖骨系の弁開閉による吸引

空気量制御により所定のマッハ数を得る。特にマッハ１以上では設定マッハ数に応じ可僥ノズルの形状

を変更する。

（３） 集会則内に３枚の金網（14メッシュ）をおき，気流乱れの低減を図った。なお風洞絞り比は 19.6

対１である。

（４） 風脳内空気には乾燥空気を用いる必要があるから，空気乾燥装置と貯気槽とを要する。貯気槽と

しては他の吹出大風胴との併用を考えて径 10 m の球型，内圧20気圧のものとした。そのほか，風脳内

気流や付属機器の冷却のため大規模の冷却系統を設けた。

（５） 内挿天秤にはまず輸入品を用いることにした。計測システムはわが国最初のデジタル方式で，計

算セソターに置かれた D atatron 205 と直結して一応即時処理ができるよう計画された。このシステム

も大部分輸入にたよった。

―  1 9 1  ―



表 3.2　週音速風胴年度別製作工程

項目　　　
年度
31 3 2 33 34 35 36 製 作 業 者

風胴基礎・胴体 ㎜ 川崎重工･大林組

測　　定　　部 ㎜ ㎜ 川　崎　重　工

主 動 力 設 備 ㎜ 三　菱　電　機

主　送　風　機 ㎜ ㎜ 三　菱　重　 工

補 助 送 風 機 ㎜ ㎜ 石 川 島・東 芝

圧 縮 機 １ 号 ㎜㎜ ㎜ 石　　川　　 島

圧 縮 機 ２ 号 神　戸　製　鋼

高 圧貯 気 槽 ㎜〃 石　　 川　　島

排　　風　　機 ● ㎜ 神　戸　製　鋼

冷　　却　　塔 一
四 東　洋　熱　学

計 測 設 備 獅 ㎜
ＤＡＴＥＸ(米 )
　　　 東芝 ・ 他

建　　　　 屋 ㎜ - ㎜

　かくして幾多の，本邦に

おける記録品を生みつつ構

成部品が完成し，35年９月

には最初の通風試験，続い

て10月10目に通風式を行っ

た。また 10 月 18 日天皇陛

下，同25日皇太子殿下の行

奉啓を仰いだ。

　この風胴は年間 400 時間

運転（正味通風時間）が設

牡時の目標であり，この数

字がすべての機器設計の基

本となっている。建設完了

２年後にほぼそれに近い稼

働に速した。その後わが国の航空機開発がようやく盛となり，受託の形で行われるモのための試験が急

増したため，昭和42年度以降は目標を大幅に上まわる年間稼働を銃けてきた。本員洞を研究と航空機試

験とをあわせ行うための最重要設備たらしめんとする所期の目的は完遂されたと言えよう。

　風洞完成後，設備全般の保守には最も配慮し，機器の損耗を防ぎ，あるものは換装を行って，機能を

低下させずに今日に至っている。なお新しい技術の進展に伴う陳腐化を防ぐための改良については，経

費の面で思うにまかせぬ点が多いが，二，三のものはこれを実行した。

3.1.2　 1 m x l m 吹出火超音速規則

　２ｍ 遮音速員洞と同様，超音速風胴も当研究所設立以前より審議会において大綱の決定されていたも

のである。遮音速員洞よりやや遅れて昭和33年から詳細仕様の検討が開始された。当初超音速員洞につ

いても速銃火のものが考えられ，モの送風機駆動には遮音達識洞主電動機を併用するよう計画され，立

地モの他もそれにあわせて考慮されていた。しかしこれは雨風洞の運転効率を 阻 害す るし，そもそも

22, 500 kW で 一応の水準に 速する速銃火総合達識洞が成立つかどうか，問題もあった。モの後諸外国

において簡便な脱出型式のものが現われた。これらは作動秒時に制約があるため，精度の高いデータを

能率よく得るには不適当であるが，それは計測技術の進歩によりかなりカバーできること，また経貧的

な面や比較的高いレイノルズ数の得られるなど有利な面が多いので，まず脱出火のものを建設し，将来

要請があれば速銃火のものを更に建設することに方針変更がなされた。モの後速銃火超音速員洞は建設

されずに今日に至っている。

　本風洞は昭和 34年度防衛庁予算として計上された経費を当所に移管する形で建設されたものである。

当時防衛庁と当所の，二機関で同種の計画を持ったため，多額の経費を要する設備の重複を避ける政府
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の方針で上記の決定がなされた。建設と将来の運営に

関し，防衛庁，科学技術庁両事務次官の間で覚書が取

り交わされ，また建設中は建設連絡委員会が設けられ

た。

　この識洞5）は測定部断面が I m X l m の大きさで，

これは多くの場合遮音達識胴と共通の模型を（必要が

あれば）使用できる寸法である。マッハ数下限は 1.4

で遮音速風洞とつながり，上限は空気の予熟を必要と

しない限界として約マッハ４である。 11段のジャッキ

で駆動される可挑ノズルをもつが，各マッハ数ごとの

その形状は予備実験6）により検定した。なおノズル形

　　　　　図 ３．２　１ ｍ 吹出式超音速風胴

　手前より測定部（ただいま開放されている），およ

びノズル部

状変更は通風中も行えるよう設計され(マッハ・スイープ)，圧カスイープと相まって超音速フラッター

試験が可能である。

　空気源は週音速風洞用として建設された径 10 m の球型貯気槽を始め利用し，36年度にはさらに同型

のものをもう一基製作した。これにより数十秒の作動秒時が得られる。

　実験は，調圧弁を聞いて通風した後，計測および模型の変角など一連の操作が予め設定したプログラ

ムにより秒時を追って自動的に行われる。

　35年度未完成の予定であったが， 米国の鉄鋼ストライキによりノズル材料の T -1 鋼の入手が遅れた

等の事情により，実際の完成は36年７月となった。

　完成以来，超音速機や飛しょう体の試験を行い，また空力的，空力弾性的基礎研究に広 く 利 用 され

た。この聞きわめて順調に稼働してきたが，昭和49年度計算センターの電子計算機々種更 新を 機 とし

て，損耗の甚しい本員洞データ処理システムを一部換破した。なお現在 (昭和50年１月末 ) までの総運

転回数は 7,336 ランである。

3. 1. 3 極 超 音速 風 胴

　遭音速概則に引きつづき超音達識胴が完成してマッハ数４までの空気力学の研究，試験が可能となっ

たが，宇宙開発の進むにつれ，飛しょう体の速度，飛しょう高度の増大に対応する空気力学研究設備の

必要性が生じてきた。当所ではこの動向に対処するため，極超音速風洞，衝撃波風洞，高エソタルピ・

プラズマ風洞，稀薄気体風洞，バリスティックレソヂなどの諸設備の計画が検討された。これらのうち

衝撃波風洞，プラズマ風洞，稀薄気体力学実験破屋としては表 3.1 に示すような小規模の実験設備から

建設し，それぞれ基礎研究に使用されてきた(2. 1. 6， 2. 1. 7 参照 )。　開発研究にも役立つ大型設備とし

ては極超音達識洞から着手することとした 7)。

　極超音速風洞には各種の型式が考えられるが，種々の問題点について検討の結果次のような設計基本

方針を立て計画を進めた。
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　　　　　 図 3 .3　 5 0 cm 極超音速風胴

　シュリーレン用鏡を介して見た極超音速風胴のノ

ズルおよび測定部の一部

（１） 建設に要す る経費を 考慮 し，吹 出真空 汲込式Ｏ

聞け つ獄則とする。

（２） 測定部寸法は開発 のため のデ ータが得 られ る最

小 の寸 法とし， 直径 5 0 cm とす る。

（３） 空 気源圧力 は 2 00 k g /c� G ，集合則圧力は 1 0～

1 00 k g /c� G と する。

（ ４） 集合 胴空気温 度につ いては， 再突入時の ような

物 体よどみ点付近の高温状態の再現は考えず，測定部

におけ る空 気の液化を防 ぐ 程 度 と し ,   60 0 ～゚ 1 00 0 C゚

程 度 とす る。

（ ５） 空気 加熱器 は粒状 アル ミナを 用い た 蓄 熱 型 と

し，模型による予備実験を行う8･9）（2. 1. 1 参照）。

（６） マッハ数は既設の超音達識洞とのつながりを考え 5～11 とする。　ノ ズルは 軸対 称交 換式 とす

（７） データ処理装置12）は電子計算機を用いたオンライン方式とする。

　本員洞は昭和37年 より製作を開始し，41年に完成した（図 3.3)。

　この識胴は従来の識胴にない高温高圧の空気を使用しているので，完成後の整備試験13）にかなりの時

間を要したが， 44 年頃より運転もようやく軌道に乗り，現在までに約 1,100 回の各種実験を行って来

た。

　なお，45年に，風洞持続時間を延長するため真空槽一基を増設，これ に より持続時間は約２倍とな

り，最長 180 秒となった。また49年度末には大型電子計算機の更新を機として，データ処理装置の一部

を更新した。

3. 1. 4 大型 低 達 識 洞

　航技研第１次計画として遮・超音速識洞の建設が完了したあと，昭和37年から第２次５か年計画が設

定された。このうちに V /ST O L 機に関する研究が取り上げられたのに関連して低速風洞の建設が必要

となった（航技審諮問第５号答申， 36年12月11目）。

　低速識胴の計画14）に当ってば，これが Ｖ／ＳＴＯＬ 機研究の目的にそうことは勿論，実機の開発に関す

る試験にも重要な風洞であり得るよう配慮した。低達識洞は ３ｍ 程度の測定部のものならわが国で も

戦前より多数建設されており，航空機の試験はほとんどすべてがこれらにより成された。しかし航空機

が高速化した現在，巡航状態での試験は遮音速識洞へ重点が移り，低速識洞は離着陸形態での試験が中

心となるであろう。したがって最近の複雑なフラップ，スラット，スポイラーを取りつけた模型を試験

するために，また空気取入口試験などを精度よく行うために，やや大型の識洞が主流となるであろ う。

さらに Ｖ／ＳＴＯＬ 機の試験を行うとなれば，その揚力機構を内蔵するために模型サイズが大きくなり，
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また大揚力持の風削壁干渉をへらすためにも大きな風洞を必要とするであろう。これらの想定より ６ｍ

クラスの風洞を計画することにした。これは，実機をそのまま試験できる，いわゆる実物獄則は別とし

て，スイス国防省の ６ｍｘ８ｍ 風削と同じ系列にあるものといえよう。実際設計されたものは模型火傷

力持の吹下しを若干考慮し て ５．５ｍｘ６．５ｍ（四隅フィレット付）のやや縦長の測定部断面となった。

なお測定部カートを取除き自由噴流にするときは，縮流胴末端に附加ノズルをつけて二段絞りとし，測

定部断面はその際 4. 6 m X 5. 6 m となる。

　離着陸形態の試験といえども実機なみのレイノルズ数を実現する獄則は経費の面で困難であるから，

通常の大気圧獄則とし，また風速も冷却器を必要としない範囲に抑え最高 60 m /s とした。風速制御は

送風機勃興取付角を油圧で制御する方式とし,   3,OOO k W 同期電動機で駆動するなど建設費の低減を図

った。識別の全形態は 1 /10 大のパイロット獄則を追って予備試験を行い検討した。パイロット概則で

は気流制御弁の操作により，測定部風速を正弦波状に高低させて動的試験を行う試みをし15），これは本

職削でも実施に移された。

　天秤は六分カピラミッド天秤で，測定部下方に置き，モの上面ぱターソ・テーブルとなって測定部床

面の一部を構成する。模型は３本，２本，または１本の支柱によりターソ・テーブルを貢ぎ天秤に固定

される。六分力その他のデータを処理するための（静的）データ処理装置を設け，専用の小型電子計算

機を備えた。

　昭和40年８月，上記の構成機器が一応完成し，実験を開始した。なお Ｖ／ＳＴＯＬ 機の実験等にはさま

ざまの獄則付属設備が必要であり，それらはおおむね41年に整備された（2. 1 . 1 （4）参照）。なお 46 年

度には動的データ処理装置16）を追加し， 49年度には静的データ処理装置の一部更新を行った。

　本獄則はそのサイズと付属破毀のために，国内の航空機開発のための試験にも威力を発揮した。航空

機の低速空力特性試験，特に高揚力装置試験，空気取入口試験のためにはなく て は なら ぬ設備となっ

た。その特長を益々発揮するために，半模型試験，二次元試験などが行えるよう測定部装備の追加が望

まれている。

3. 1. 5　突　風　風　削17）

　一般に航空機事故は，離着陸持および悪気象時に多く見られ，突風がその事故の引金となっているこ

とが多い。突風に対する安全性向上のための研究および対策は，昭和41年大型ジェット輸送機の突風事

故が国の内外で願発したのを契機として，モの重要性が再認識され，各方面で積極的に取上げて行われ

るようになった。以来，当所における航空機の突風応答の研究および突風荷重に関する研究は，航空安

全に対する重点研究項目の一つとして進められることになった。

　 これ等の問題を解明して行くためには，当然実験による確認，系統的なデータの集積が必要となって

くる。これを飛行実験により求めることは非常な危険および困難を伴うので，これに代るものとして任

意の突風が発生できる風胴での模型実験は，安全性，経済性，能率の点などに優れた唯一の方法と考え

られた。このような背景のもとに世界にも例の少い突職員削の実現が強く望まれるにいたった。
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　建設の経過としては，昭和39年頃から初期計画が始まり，42年以来その予算要求がなされて来た。 45

年度において突風獄則本体の予算が認められ，設備仝体は46年度に完成した。

　本員則における突風発生方法は，通常の回涜聖風洞の風路内に可動翼列を置き，翼列の迎角を一様に

変角させることによって測定部の一様流を偏向し，上下突風成分を持った風則気流を作る方式をとって

いる。この方法によれば，翼列の動きを制御することによって各種の振動数，振動波形を持った局期的

突風，およびランダム波状突風を発生することが容易にできる。なおこの可動翼列を持った突風発生用

カートを取外すことによって普通風則としての使用も可能である。

　突風風洞は，完成後支障が無くおおむね休み無く稼働しており，突風に関する研究にはもちろん，一

方手頃な大きさの風胴として，フラッタ実験，ＶＴＯＬ 実験機の特性試験をはじめ，その他の研究に も

大いに利用されている。それ等の詳細については関連する研究の項で述べられる。

文 献

1) T R -1 ,  2 ) T R -2,  3) T R -7,  4) でR -25,   5 ) T R -29 ,   6) T R -26,   7 ) T R -116,   8) T M -48,  9 ) T M -112 ,
ｘ
Ｉ

／　

タ

1 0

誌

T M -34,   11) T M -37,   12) T M -160,   13) 平木ほか; 航空学誌,  1 9-209  (昭 46)  120,   14) 重犯ほか; 航空学

15-167 (1967 ) 408,   15 ) 遠藤; 航空学誌,   14-150 (1966 ) 207 ,   16 ) T M -236 ,   17 ) T R -335

3.2　強 度試 験設 備

（ 1 ） 500 トン試験機

　航空機の機体構造の大型模型または実機の部分構造や真胴結合金具のような大型構造部材について静

的な強度試験を行うために，当時（昭和35年）としては大容量の最高500トンの荷重を負荷できる大型試

験放胆として本試験機が計画された。昭和35,   36年度に圧縮負荷装置および曲げ負荷値段を，また37年

度に引張り負荷装置を完成した。

　性能:　最大荷重　　　　　　　　 500 ton

　　　　　ラムストローク　　　　　 Ｏ｡５ｍ

　　　　　引張，圧縮間隔　　　　　 ～2 m

　　　　　曲げスパン　　　　　　　　0.5～5 m

　　　　　耐 圧 盤　　　　　　　 l .l m X l .S m

　本試験機は中型輸送機 Y S -11, 超音速高等練習機 T -2, 対潜飛行艇 P S-1, 中型輸送機 C -1 の真の

圧縮パネルや主要結合部のような部分構造の強度試験に活用された。 このほか精密ロードセルの開発研

究や，大型構造模型供試体の応力分布に間する試験に用いられた。

（２） 六分力組合せ荷重試験機

　航空機の飛行中には，その胴体や真には三方向の軸力と各軸まわりの三つのモーメソトの六分力のい

くつかの組合せが同時に作用し，構造に生ずる応力状態は非常に複雑になる。従来の試験機は通常同時
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には一種類の荷重による試験しかできないので，このような異なる種類の荷重を同時に受ける構造部材

や構造物の挙動や強度を試験する目的で，昭和36,   37年度に本試験機を製作した。

　現在でも国内唯一の特殊な試験機　　 性　能:

であり，種々の組合せ荷重を受ける

実物模型の強度試験や，ジェットエ

ンジソコソプレッサ外筒の模型円筒

殼の握り圧縮座屈試験などに用いら

れた。

（３） シェソク P B 30 型疲労試験機

　荷 重 の 種 類

軸力 （引張，圧縮）

水 平 せ ん 断 力

垂 直 せ ん 断 力

最大容量

1 0 0 t o n

　2 0 t o n

　3 0 t o n

　荷 重 の 程 類

観 り モ ー メ ン ト

上下曲げモーメント

左右曲げモーメント

最大供試体寸法; 長さ ５ｍ，取付盤 :Lm X l m

最大容量

2 5  to n . m

2 5  to n . m

　7 to n . m

　航空機構造の疲労については，使用材料，構造要素および構造全体の疲労特性の検討を加える必要が

あるが，このうち，継手，大型金具など航空機構造の主要部材の疲労試験を行う目的で，昭和34,   35年

度に設置した。

性能:（カッコ内は油圧装置による運転の場合）

最　大　交　番　荷　重

殺　大　合　成　荷　重

荷重繰返し速度（毎分）

試 験 片 最 大 長 さ

標　 準　 装　 置

　土10 t（ 土16 1)

　土26 1 ( 土30 t）

増 力 装 置 付

土 6 0 t （ 土 1 0 0 t）

土 1 6 0 t （ 土 2 0 0 t）

3 5 0～ 2, 7 0 0  ( 1 0 0 以 下 ）

2, 4 0 0 m m 1 . 4 0 0  m m

　本試験機は, Y S-11, P S-1, P -2J,

T -2 の主翼および尾翼の取付会具申

部分構造の疲労試験を行って開発に

寄与するとともに，航空機用材料の

疲労き裂の進展， ストップホールの

効果等の研究のための実験が行われ

た。

（４） シェソクＰＶＴＮ 疲労試験機

　この装置は，航空機構造部材の実働荷重，高温における疲労強度の研究および試験を 行 うた め，昭

和38,   39年度に完成した。

性能:（カッコ内は油圧装置による運転の場合）

　　　 最大交番荷重　　　　　　　 ±10 t（±16 1)

　　　 最大合成荷重　　　　　　　 ±20 t（±20 t）

　　　 荷重繰返し速度（毎分）　　 600～4,000（～40）

　　　 試験片最大長さ　　　　　　 1,000 m m

　本試験機には高温試験用談置（最高温度 1,300°C ）が附属しており，またパンチ・テープ制御による

実働荷重試験が可能である。

　有孔板のき裂進展の研究のための試験,  B -727 エンジソ取付コーソボルトおよび C -46 航空機用エソ

ジソ・マウソト試験片の疲労試験などが行われた。

（５） 音響疲労試験装置

　 航空機やl==1ケットに大推力のエンジンが装備されるようになり，エソジソ付近の構造は，主に音響荷
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重によって加振され，部材の疲労によるき製を発生して致命的な構造の破談に至ることがある。本装置

は，構造部材の音響荷重による疲労強度の研究および試験を行うために，昭和46年度から48年度にかけ

て完成した。

　性能: 音響出力　　　　　 8 k W

　　　　 最大全音圧レベル　　 165 dB

　　　　 負荷音響形式　　　　 正弦波又はランダム波

　　　　 周波数範囲　　　　　 O～2,000 H z （ただし最大出力は 500 H z まで）

　　　　 最大供試体寸法　　　 600×300×1,500（ m m ）

　本装置を完成後，ただちにパネルの音響疲労強度の研究を 行ってい る。また T -2 の尾部構造,   Y X

用パネル,   M -3C ロケット用 C N エソジンの音響疲労試験が行われた。

（６） 主翼繰返し荷重試験装置

　航空機の疲労強度の推定を行うため実物航空機を供試体として，運航中に遭遇すると考えられる数程

の荷重を繰返し負荷して試験することが要求される。

　　 この要求にしたがって昭和33年度から予備的な装置を製作して研究を進め,   35,   36年 度 に完 成 し

た。

　仕様:

　　油圧ジャッキ

　　　 荷重容器　　　　 ストローク　　　　 数量

　　　　±20 t　　　　　 125 m /m　　　　　 5 本

　　　　±15 t　　　　　 250 m /m　　　　　 9 本

　　　　±10 t　　　　　 500 m /m　　　　　 7 本

　　　　± ３ ｔ　　　　　 ８００ m /m　　　　　 ３ 本

　　 プログラム装置　　　　　　　　　　　 ２ 台

　　制御装置　　　　　　　　　　　　　　 ４ 合

　　 ポソプユニット　　　　　　　　　　　 12 台

　本装置は，各油圧ジャッキの平均荷重と荷重振幅を８段階まで設定し，プログラム装置により，同期

作動させる。繰返し速度は供試体の陪臣に応じ 30 cpm ～200 cpm まで調整することが可能であ る。　ま

た，本装置のユニットはすべて，台車つきもしくは可搬型である。

　37,   38 年度に Y S -11 の主翼，45～47 年度に Y S11-500/600 型構・主翼のセーフライフおよびフェ

ールセーフ性を確認する実構疲労試験を，また小型多用途機 ＭＵ-２Ｄ の主翼の疲労試験を 行って，こ

れら機種の開発と，安全性の向上に寄与した。

（７） 胴体内圧繰返し荷重試験装置

　ある程度以上の高度を飛行する航空機は，客室および乗務員室を気密構造とし，その内部が標準の大
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気圧より甚だしく低い圧力とならないよう，加圧している。このような与圧胴体は，一飛行に一回程度

の相対内圧を受けることになり，内圧繰返しによる胴体の疲労強度を確認することが要求される。

　この要求にしたがって，昭和34年度，部分胴体内圧試験装置を製作して，予備的な研究を行い， 35・

36年度に本装置を製作した。

　仕 様：

　　 鋼製水槽　　　　　　　　 30 m X 5 m X 5 m

　　 内　　 圧　　　　　　　　　　O～O. 5 kg /c�

　　 外荷重用油圧ジャッキ　　 ±15 tX 300 m /m　 3 本

　　　　　　　　　　　　　　 ±20 tX 800 m /m　 1 本

　　 制御装置　　　　　　　　 ４段プログラム荷重制御方式

　本装置により,  Y S-11 胴体,  Y S-11 部分胴体，Y S -11A -300 型・部分胴体の実機疲労試験が行われ，

それらの疲労寿命が確認された。また，接着胴体模型の内圧繰返し試験が実施された。

（８） 遮音速フラッタ試験設備

　航空機のフラッタ現象は，特に遮音速における理論解析の方法がまだ解明されていない状況で，実験

的に研究を進め，また開発される機体のフラッタを確認する試験を行う装股が必要であり，本装置は昭

和 32 ・ 33年度に完成し，36 ・ 37年度に改造を行った。

　性能要目：

　　型　　 式　　　　 吹出火聞けつ獄胴

　　 測 定 部　　　　 60 cm  X  60 cm　 正方形

　　 マッハ数　　　　 0.5 - 1.2,   1. 3， 1. 4， 1.5

　　 設定総圧　　　　 1.2～5. 0 kg /c� （abs.）

　　 付属装置　　　　 フラッタ模型出入装置

　　 獄則運転中に，マッハ数および総圧の掃引可能。

　本装置により，航空機の主翼および尾翼模型，ロケットの安定置模型を用いて，フラッタパラｊ －タ

を変えた遮音遠のフラッタ特性の研究（2. 2. 5（2）参照）が行われた。実機の開発に関連しては，設計資

料を提供するとともに航空機では中間ジェット練習機 T -1 主翼, c -i の主翼と尾翼，T 2 の主翼と尾

翼支援戦闘機の主翼，ロケットでは航技研の研究用小型 1==1 ケットのすべての機体の安定翼，宇宙開発推

進本部の L S -B ，L S-C ，S -B シリーズ， SC シリーズ JC R の安定板の遮音速フラッタの確認試験が行

われ，これらの開発に寄与した。

（９） 回転翼試験装置

　この装置は回転翼のひずみ，振動などのデータ計

測および構造部材の動特性，静特性，強度，陪臣等

についてのデータ計測ならびにデータ演算処理を目
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仕 様
計測データ

転

的

的

回

動

静

　9 点

4 8 点

5 0 点

サ ン プ リ ン グ 速 度

} 1 5 0 μse c /点 （最 高 ）

0 . 8 se c /点

データ処理部,  M A D I C II A 等



的としたもので，昭和 39年度に完成した。

　この装置により，回転するブレードのひずみ測定では，初期観れのある矩形断同のはりを回転し，は

りの灸点での応力を測定，空気力，遠心力および自重の影響などの入った実測値と数値解析解との比較

が行われた。また多点のひずみ測定とデータ処理，モの他の科学計算に役立った。

（10） ロケット振動試験設備

　ロケットの振動特性および隆良特性の試験を行うもので，ロケット模型をワイヤによって垂直に吊下

げロケットの自由飛しょうの状態を模擬して振動試験を実施する設備で，昭和43年度に完成した。

仕　様

　（ａ） ロケット振動試験用だて型架台

　　　　 最大供試体　　 寸法直径 １ｍ　 長さ 12 m　　 重量 ６ｔ

　（ｂ） 剛性試験用取付台

　　　　 最大モーメント荷重　　 50 t ・ m

　　　　 取付同寸法　　　　　　 ４．２ m X 3. ３ ｍ

　本装置により，宇宙開発推進本部および宇宙開発事業団の JC R -5 号機，６号機および Ｎ ロケット

1 /3 振動模型による振動試験，また JC R -5 号機，７号機，８号機の頭脳部強度および接合部陪臣試験が

行われ，これらの開発に寄与するとともに，ＮＡＬ-３５ＤＴ および縦振動ロケット模型等の全損振動試験

に用いられた。

（ｎ） 熟弾性試験破毀

加 熱 装 置

荷 重 負 荷 装 置

計　 測　 装　 置

力

御

御

出

制

制

大

度

量

最

温

熱

容

ジ

　　　　 量

ヤ ツ キ 数

度

み

位

器

　

ず　　

縁

座

ひ

変

記

1 . 2 0 0 k 'W

　　 1 2 C H

　　 6 C H

５ to n

４

　　　 24 点

　　　 36 点

　　　 10 点

磁 気 テ ー プ

　空力加熱を受ける超音速機体は，高温となって

構造強度および限度の低下等の悪影響を受ける。

このような空力加熱による構造強度の試験を行う

ため,昭和34年度に熱弾性予備実験装置を完成し，

この装置による試験研究の結果に基いて36 ・ 37年

度完成した。これは，加熱波置と負荷装置および

計測装置で構成される。

　本装置を用いて気象観測用ロケットノーズコー

ソ用断熱材料の比較試験および同上ロケット胴体の空力加熱予備試験，空力加熱試験の研究，高速飛し

ょう体主翼然負荷試験，ＮＡＬ-ＨＭ１６型 および 7P 型 1==1 ケットなどを対象とした各種断熱材の特性試験

が行われた。

（12） 油圧荷重分布放胆

　実物航空機の全損静強度試験を行 うため，多数の油圧ジャッキを，それぞれ異なったレベルの荷重に

おいて，同期して制御するための装置で，昭和36年度に完成した。

－ 2 00 －



　仕 様：

　　油圧ジャッキ　　　　 66 本

　　　 (ジャッキ有効断面積 1～32 in 2 5 種 )

　　　 (　 〃　 ストローク 12～96 in 4 種)

　　油圧ポンプ　　　　　 ２ 台

　　　 (最高吐出圧 3,500 psi, 最大流量 36 1/m in )

　　ロードメソテナー　　４台

　　　 (1 台当り 10 本の油圧ジャッキの制御が可能 )

　本装置を用いて,  Y S -11 全損,  M U -2 全機， 軽飛行機 N -62 主翼，対潜飛行艇 P -2J 主脚支持構

造等の静強度試験が行われ，これら機体の開発に寄与するとともに，ＮＡＬべ25 ・ 31 1==･ ケットの 剛性試

験，胴体模型，主翼模型の荷重試験および研究に用いられた。

3.3　ジェットエンジン試験設備

　第１次６か年計画において，原動機関係としては，ジェットエンジン要素の試験研究を実施出来る設

備を設置することとなり，高圧，大流量の圧縮空気供給装置を中心にして，この高圧空気によるガスタ

ービンを駆動源とする圧縮機試験設備，燃焼器試験設備，タービソ試験設備，および高迫真列試験設備

をまず整備した。また，独立の設備として，成層圏状態までの試験が出来る缶型燃焼器試験設備および

強度振動試験設備なども並行して設置した。これらの設備は完成すると同時に当時わが国で開発中であ

ったターボジェットエソジソ J3（T -1 練習機用エソジソ）の圧縮機，燃焼器などの試験のために使用さ

れ，改良設計の資料を作ることができ，エンジンの性能向上，信頼性の向上をもたらした。また，産業

用ガスタービソなどの要素の試験も実施し，わが国ガスタービン技術の進歩に貢献した。

　これらの第１次計画に引続いて，将来の大型エンジンの要素試験ができるように更に高圧，大流量の

空気源およびこの高圧空気を用いたガスタービンによる大出力の圧縮機試験設備およびタービソ試験設

備を追加設置した。これらの設備はフ 1==･ ソトファソおよびタービンの試験に用いられ，現在 開 発 中 の

F JR エンジン用のファンおよびタービンを完成するのに貢献した。

　更にエソジソ性能の向上のため必要となるタービンの高温化のために高温タービン試験設備を建設し

たが，この設備を用いた冷却タービンの研究成果は F JR エンジンの高圧タービンに全面的に使用され

た。

　航空機の騒音が問題となり始めてからは流路音響試験装置を設置し，吸音機構，吸音材の研究が進め

られており，また，角田支所に騒音試験用屋外運転装置を建設し JR エンジソ,  F JR エンジン等の騒

音測定を実施しエソジソ低騒音化のための資料を集積しつつある。

　ＶＴＯＬ 機用リフトエンジンの試作研究が始まると，リフトエソジソ試験設備を建設し， JR エンジン

の運転試験を行い，F T B に実用出来るエソジンを完成した。
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　ＶＴＯＬ 機の自動高度制御の研究のために，角田支所 に 40 m の塔を 有する高度制御試験設備を設置

し，リフトエンジンによるＶＴＯＬ 機の高度制御の研究を行い F T B の自由飛行のための資料を提供した。

　なお，通商産業省大型プロジェクトによるファソエソジンの開発に関連して高圧燃焼試験装置および

ターボファンエソジン運転試験装置を建設しており，これを用いて F JR エンジンの高圧燃焼器の試験，

エンジンの特殊運転試験を行い,  F JR エンジンの開発に貢献している。表 3.3 に現有設備一覧を示す。

　以下に最近建設され，また建設中の高圧燃焼関係試験装置ならびにターボファンエソジン運転試験装

置などについて述べる。

　　　　　　　　　 表 3.3 (a ) ジェットエンジン試験設備一覧（独立使用のもの）

缶型燃焼器試験設備

高圧燃焼基礎試験装置

高圧セクタ燃焼器試験装置

低巡翼列試験設備

強 度 試 験 設 備

熟 衝 撃 試 験 設 備

振 動 試 験 設 備

軸 受 試 験 設 備

リフトエンジン運転装置

高 度制御試験 設備

フラインテストベッド用
ジェットエンジン

ファンエンジン屋外運転装置

昭 33

昭 44

昭 47

昭

昭

34

36

昭 37

昭 37

昭 36

昭 37

昭 39

昭 40

低温低圧試験設備

　 － 60°C . 0. 2 ata. 1 m 8/s. 連続 ５時間送風可能

常圧試験設備

　 1.25 k g/s. 予 熊 330°C 以下

空気圧縮機 30 k W （空気圧最大 50 気圧）×２ 台

高圧実験容器 2 00φ×1400 m m （のぞき窓３ケ）

本文参照

30 気圧. 10 k g /s. 連続 100 秒 ・子熊 450 °C 以 下

燃料流量電子計算機制御．アフタバーナﾉ俳ガス冷却装置つき

12 k デー タ処理システム付属

本文参照

測定部 270 m m  X  600 m m . 抽気俳風機 55 k W お よび 37 k W

翼 車高温疲れ試談笑置

　 800 °C . 300 H z. 最大荷重５トン

翼疲れ試験装置

　 高温高速万能疲れ試験機（1 トン），電子顕微鏡など

熊衝撃試験用風洞測定部 200 m m  X 150 m m . 1 .3 ata.

230 m 3/m in

高連回転熊衝撃試験装置（1 00 ,000 R P M , 翼車高周波加熱）

など

翼（車）加振設備（勣電型，電磁石型，圧電型; １０ＫＶＡ）

回転指示試験機（水平 12,000 R P M . 垂直 5 ,00 0 R P M ）など

高速ころ ｶ句 軸受試験機（100, 000 R P M , 30,000 R PM ）

高遠高温ころがり軸受試験機（3 0,0 00 R P M 高周波加熱）など

推力３トン堅型テストセル； リアルタイムデータ処理可能

40 米昇降塔（昭 44 撤 去），リフトエンジン（JR 1 00 2 台），

燃料タンクなど

昭 42　　 JR 1 00 F ・2 台（ＶＴＯＬ 機試作研究用に転用）

昭 48　　 推力最大 10 トン，騒音測定半径 50 米・エンジン軸心高さ 2.5

　　　　　米，角田支所所在

　　　　　 － 2 02 －
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表 3.3（b） ジェットエンジン試験設備一覧（空気源を共有するもの）

　10,500 k W 空気源設備（昭 39）

　圧力比 5 .2. 流 量 50 k g /slj

（吸入圧力 1 ata のとき）　　

ｊ

　吸入圧力 0.2 ata または大気圧

　3 ,70 0 k W 空気源設備（昭 33）

（吐出圧 3.1 ata. 流量 25 k g /s)

　1 ,800 k W 空 気源設備（昭 36）

（吐出圧 3.1 ata. 流量 13 k g /s）

　1 0,000 k W 空気源設備 (建設中)

　吐出圧力 15 ata. 流量約 25 k g /s

　(37 00 k W 空気源と直列運転)

lj

吐 出圧力 8 ata. 流量約 12 k g /s

 j

　(大気吸入の場合)

15,OOO k W 圧縮機試験設備（昭 39）

　　　 10,000 R P M ガ スタービン駆動;　トルク計付　　 |

減圧試験可能　　　　　　　　　　　　　　

ｊ

一 一タービン試験設備（昭 38）

　　　 1,600 k W . 1 5,500 R P M 直流電気動力計　　 11　

460 k W 44,000 R P M 直流電気動力計

〕

一一高温タービン試験設備（昭 38）

　　　 20 ,000 R P M . 1 300°C　　 D

,700 k W 渦電流式動力計（減速歯車装置外付）

ｊ

　　　予熱 400°C 以 下．翼冷却空気 1. 5 kg /s

－ －4 ,600 k W 圧 縮機試験設備（昭 34）

　　　 13 ,60 0 R P M ガ ス タービン駆動　　 11

高空状態模擬間回路試験可能　

ｊ

-－--一円環型燃焼器試験設備（昭 34）

　　　（流量 3 5 k g /s. 予熱 350 °C 以 下）

一一高連舞列試験設備（昭 34）

　　　（高速風胴および超音速風洞.   450 k W 拍気 俳風機）

－一流路音響試験装置（昭 47）

　　　 200  m m  X  300 m m ダ クト．マッハ 0.7 以下　　　|

残 響室 7 0 M 3×2 (250 H z 以上 ）　　　　　

ｊ

　　　 残響時間　　　　 ４秒（1 K H z）

アニュラ型高圧燃焼器試談笑置（建設中）

　最大流量 25 kg /s. アフ タバーナ/排気洗浄装置付〔

本文参照　　　　　　　　　　　　　　　　　　　

丿

排ガス
L
扮装置（本文参照）

ターボ

しし
アンエンジン運転試談笑置（建設中）

（推力 1 0 トンテストセル．本文参照）

－ エ ン ジ ン 総 合 研 究 庁 舎 （建 設 中 ）一一一…-一一…--一一一一……一一一一｡ …---…… ---… ---‥ ----- …
|

3. 3. 1　高圧燃焼関係試験装置

（１） 高圧燃焼基礎試験装置

　高圧状態における一次燃焼領域の研究のため，高圧圧縮機の吐出空気をそのまま使用する小型試験装

置である。

　燃焼試験は耐圧 150 k g/c� の容器（図 3.4）内で行い，燃焼ガスは交換可能な絞りノズルを通して

冷却器および消音器に入れる。

（２） 高圧セクタ燃焼器試験装置

　この装置は，容積 30� の高圧貯気槽に乾燥空気を 50 k g/c� G まで貯え，これを減圧・調整して

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 － 203 －



図 3.4　高圧燃焼器基礎試験模型

使用するものである。図 3.5 にこの系統図を示す。伏

蔵燃焼器入口空気の加熱には，蓄熱式ヒータを用い，

燃焼ガスの混入しない高温空気を得るようにした。伏

蔵燃焼器出口には，排気炎除去をはかるアフターバー

ナダクトをつけ，この下流側に絞りをおく。排気は水

噴射によって冷却したのも，地中の消音器を通して排

気根へ流す。空気流量，燃焼流量制御および各計測に

は電算機を用いている。

（３） アュュラ型高圧燃焼器試験装置

　実物燃焼器の高圧燃焼試験を目的としたもので，安全欧向上と騒音および排気による公害の防止を十

分に考慮している。装置系統図を図 3.6 に示す。低圧空気源として用いている 3,700 k W 圧縮機から

の空気を 10,000 k W 高圧圧

縮機によって加圧し，高圧空

気を得る。伏蔵燃焼器入口に

おいて次の条件を出すことが

できる。

　空気圧力 :

　　　　　 1.5～15 k g/c� abs

　空気温度 : 100～430°C

　空気流量：最大 25 kg/s

　運転時間：定格 ２時間

ペプル加熱ガス
排気孔
　　

＼
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弁

空気流量計

弁

　　　 スパーク着 火 器
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逆
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ラプ ヂ

3号 館排 気塔 へ

　　　　　 排 水溝 ヘ

　　　　ヴ ’
アフターバーナ

/　 （t）ドレンポンフ

ィスク

試燃焼器

－ビン
フロメータ

　　　　　　　　　　燃料JetA - 1

図 3.5　高圧セクタ燃焼器試験装置系統

消
音
器

排水溜

ク

ト

　伏蔵燃焼器出口には，安全度を高めるためのトーチバーナ２組をおき，アフターバ ーナによって燃焼

器出ロガス中に残存する排気臭，米燃焼燃料分や一酸化炭素，煙の除去を行う。アフターバ ーナ出ロガ

入 口消音器

( JetA - 1)
　油水分離器

図 3 .6　 アニュラ型高圧燃焼試験装置系統

バ イパ ス

調 圧 弁

スは，水噴射によって冷却

したのち，排ガス洗潜塔に

入れ，ばいじんや水溶解成

分を除去する。排ガス洗潜

水は，その一部を排水槽に

移し，溶解成分を沈降，ろ

過して再び使用する循環方

式を採用している。排ガス

洗濡塔を出た燃焼ガスは，調圧弁を通して出口消音器に入る。出口消音器には，排ガス監 視 計器 を お

き，異常時に警報を発するようになっている。
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表 3.4 排 ガ　 ス　分　柝　装　 置

非分散型赤外線分析計

磁気式酸素計

化学発光式窒素酸化物濃度計

水素炎 イオン化検出器

非分散型赤外線分析計

化学発光式窒素酸化物濃度計

水素炎イオン化検出器

非分散型紫外線分析計

ガスクロマトグラフ

質量分析計

O ヽ5 /O～ 15 %  2 レ ン ジ

O ～5 /O ～15 %  2 レ ン ジ

O～ 2. 5， 5 ,   1 0 ,   2 5 %  4 レ ン ジ

O ～10 ,   2 5 ,… … ， 55 0 0 0 p p m 9 レ ンジ

O～ 20 0， 20 0 ,… …， 10 0 , 0 0 0 p p m 9 レ ンジ

O｀ 10 0
’ 
3 0 0 p p m 2 レ ン ジ

肖 1
0～ 0 .1 ,  0 3 %  2 レ ン ジ　　 四

〇- 5,   1 5 %  2 レ ン ジ

O～ 10 ,  2 5 , ･･…， 5, 0 0 0 p p m 9 レ ンジ

　　　　　　 //

O～ 1 0， 50， ‥ ･5 , 0 0 0 p p m 9 レ ン ジ

O～1 00 p pm

プロ グラム昇温機構付

M /e＝2～150

　実験条件設定は，ほぼ手動で行 うが，計測は電算機と組合せて行い，実時間でデータが得られる。

（４） 排ガス分析値段

　高圧燃焼器の排気制御のため，燃焼器内部ガスおよび出ロガス分析計を揃えている。これを表 3.4 に

まとめて示す。

3.3.2　ターボファソエンジソ運転試験装置

　本装置は高バイパス比のターボファンエンジンを運転し，総今晩能を明らかにするための装置で，エ

ンジソ運転架台，運転盤，データ処理値段よりなる。

　このエンジソ運転試験装置の設置に当っては，エンジン騒音の低減に努め吸排気口での騒音は60ホー

ソ以下となるように留意し，また壁面の遮音も充分考慮し半地下火の構造とした。この構造を図 3,7 に

示す。

　データ処理装置は 64 K 語の電子計算機を本体

とし，温度，圧力，振動など 240 点のスキャナー

を有し，エソジソ各構成要素の状感量をリアルタ

イムに計測を行い，エソジソ総合良能を得るもの

でエンジンの研究開発を効率的に進めることがで

きる。

　また本装置に今後低温での超勤，高い吸入温度

での運転などエソジソの環境運転試験が出来るよ

うな装置を追加して行く予定である。

－ 2 05 －

図 3.7　エンジン運転試談笑置



3.4　ロケットエンジン試験設備

3. 4. 1　液体ロケット燃焼試験設備

　本設備は角田支所におけるロケット関係実験設備としては最初のもので，建設は同支所の発足後間も

ない昭和 41 年度に開始され， 43 年度に完成した。これは，推力 10 トンの立型，および推力１トンと

O.3 トンの各横型 の三つのテストスタンドを中心とし，流量計校正放胆および窒素ガス製造設俺等を合

むもので,当所が本所地区で開始した液体ロケット燃焼器の研究を発展させ,実用的スケールのものまで

合めた本格的な研究に進むために設置されたものである。使用推進薬は，液体酸素・ケロシソを主体と

し，当初は硝酸系などの常温推進薬の使用まで考慮されたが，これらはおもに当時の国のロケット開発

の方針を反映したものである。ただし基礎実験として 0.3 トソスタソドでは液体酸素・ガス水素の燃焼

も行えるようになっている。この設備は，わが国では初めての極低温推進薬を用いる大型設備であり，

極低温液体 1==･ ケットに関する当時の経験が乏しかったためのトラブルが多く，円滑な稼動にこぎつける

までにはかなりの年月を要したが，ここで得られた貴重な体験は，モれ以後の研究や設備の建設に全面

的に活かされた。この設備は 2.7 節に述べた液体ロケットエソジソ用燃焼器の研究にさかんに活用され

ている。

3. 4. 2　推進薬供給系統試験設備

　本設備は液体ロケットエソジソ用ターボポンプの研究を行うために設置されたもので，昭和43年度に

建設を開始し， 45年度に完成した。これは，推進薬ポンプおよびタービンの単独試験，ガス発生器の単

独試験，およびこれらを組合せた総合試験等を行 うことのできるターボポソプ試験設備と，これらとは

独立した，ポソプイソデューサ研究用のキャビテーショソタソネルとから成っており，ポンプおよびタ

ービン試験用の駆動源としては 450 kW の直流電気動力計を用いている。作動流体としては水および液

体窒素も用いられるが，対象エンジンの推進薬としては，前項の燃焼試験設備と同様の事情から液体酸

素・ケロシソを主体として計画され，請元等も，推力10トソ級エンジンのターボポソプ要素を対象に定

められた。この設備は 2.7 節にのべた液体ロケットエソジソ用ターボポンプの研究にさかんに活用され

ているが，酸素・水素エンジンにともなう研究内容の拡大に対応するため，各種の増設や改造等も進め

られている。

3. 4. 3　固体ロケット多分カテストスタソド1）

　 固体 1==1 ケットの燃焼性能と推力方向制御装置を作動させたときのステアリング特性を試験するための

ものである。昭和 42 年建設に着手し， 44 年３月に完成した。

　 本テストスタンドは最大推力20トソ，水平および垂直分力各々最大１トンの六分力の計測が可能で，

スタンド単体の精度は，主推力 ±0.1 % , 推力線のふれ角 1'55″，変位 0.05 m m である。

　 本テストスタンドを用いて，宇宙開発事業団の JC R 型ロケット第１段（推力約 15 トソ，500φ）お

よび第２段（推力約５トソ,   420φ）の二次噴射推力方向制御試験が行われた。

3. 4. 4　ロケットエソジソ高空性能試験設備2･3）
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｜

図 3.8　ロ ケットエンジン高空性能試験設備概要

　本設備は最大推力10トソまでの液体ロケットエソジソおよび最大推力５トソまでの固体ロケットモー

タの高空性能試験を行 うためのもので，昭和 45 年 11 月建設に着手し，48 年３月に完成した。

　本設備は，排気系として超音速ディフューザおよび２段式蒸気エゼクタを有するもので推力５トンの

ロケットエンジンの燃焼試験を 10 torr 以下 (相当高度約 30 k m ) の圧力下で実施できる。ただし着大

晦の低圧室圧力は約 30 torr である。

　本設備の系統を図 3.8 に示す。主な構成は，推力10トンの液体ロケットエソジソ用テストスタソドお

よび推力５トンの固体ロケットモータ用テストスタソド(最高 500 rpm のスピソ可能)を各々別個に収容

するための低圧室とディフューザ, 燃焼ガス冷却のためのスプレ水冷却装置，ボイラ,蒸気アキュムレー

タ,調圧弁 ,２股火蒸気エゼクタからなる排気系と液体推進薬供給値段，計測および制御等の各種付帯設

備のほか，排ガス,騒音,排水等に関する公害対策設備からなる。なお固体ロケット系は昭和45年に完成

したスピソ燃焼設備4) に各種の改修を加えたもので，蒸気エゼクタ系は液体ロケット系と共用とした。

　本設備を使用して，推力約５トンの宇宙開発事業団Ｎ ロケット第２股 L E -3 型液体l==･ ケットエソジソ

およびスピンを与えた推力約３トンの固体ロケットモータ等の高空性能試験を実施し，いずれも満足す

べき成果を得た。特に薄肉の輯射冷却ノズルを有する L E -3 型液体ロケットエンジンの 120 秒の長秒

時燃焼試験においても何らの支障もなく各種の貴重なデータを得ることができた。
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表 3.5 現 有 設 備 一 覧

液体ロケット燃焼試験設備

　　立型テストスタンド　推力 1 0 トン，ＬＯＸ・ケロシ

　　　ン（支所）

　　１ トンテストスタンド　ＬＯＸ・ケロシン（支所）

　　0.3 トンテストスタンド　ＬＯＸ・ケロシ ン（支所）

　　ガス水素テストスタンド　推力 0.3 トン,  L O X .

　　　G H 2 (支所）

　　ジンバルエンジンテストスタンド　推力 0.3 トン，

　　　３分力，ＬＯＸ・アルコール（本所）

　　過激化水素テストスタンド　推力 0.1 トン（本所）

推進薬供給系統試験設備（支所）

　　ターボポンプ試験設備 動力源 : 450 k W 直流電気

　　　動力計 ; 作動流体 : L O X ，L N 2，水，ケロ シン；

　　　ガ ス発生器用推進薬 : L O X ・ケ ロ シン, L O X .

　　　 G H 2

　　キャビテーションタンネル　 インデュ ーサ水試 験

　　　用,  185 k W

固体ロケット大気圧燃焼試験設備

　　20 ト ン六分カテストスタンド （支所）

　　１ トン四分カテストスタンド　立型（支所）

　　0.3 トン四分カテストスタンド　高空燃焼兼用（支

　　　所）

　　１ トンテストスタンド （本所）

　　0 .5 トンテストスタンド　 0.1％（本所）

　　 0.5 トンスピン燃焼テストスタンド　7 00 rp m （支

　　　 所）

ロ ケ ッ ト エ ン ジ ン 高 空 性 能 試 験 設 備 （支 所 ）

　　試 験 相 当 高 度　 約 30 k m （ 圧 力約 1 0 to rr )

　　 排 気 方 式　 蒸 気 駆 動 式 ２段 エ ゼ ク タ

　　 液 体 ロ ケ ッ ト テ ス ト ス タ ン ド

　　　 推 力 10 ト ン ， 横 型 ; ＮＴＯ ． Ａ５０， ＬＯＸ ・ ケ ロ

　　　 シ ン

　　 固 体 ロ ケ ッ ト テ ス ト ス タ ン ド

　　　 推 力 ５ ト ン ，横 型 ， ス ピ ン （500 rp m ） 可 能

液 体 推 進 薬 高 空 着火 実 験 設 備 （支 所 ）

　　 O. 1 to rr , 気 相 自 発 点 火 性 推 進 薬

高 エ ネ ル ギ 推 進 薬 燃 焼 実 験 設 備 （支 所 ）

　　 リ チ ウ ム ・ 水 素 ・酸 素又 は 弗 素 ， 排 気 処 理 袋 飯 村

加 速 度場 ス ト ラ ン ド 燃 焼 実 腕 袋 飯 （支 所 ）

　 タ ー ン テ ー ブ ル 型 ,  1 0 0 G ， 6 0 a ta

固 体 推 進 薬 製 造 設 備 （本 所 ）

　　 実 験 室 規 模 ， 粉 砕 ・握 和 ・硬 化袋 飯

固 体 推 進 薬 宇 宙 瑕 境 試 験 袋 飯 （ 本所 ）

　　 真 空 槽 710 φ× 88 0 L ， 1 0 - 6 to rr

極 低 温 軸 受 試 験 機　 50, 0 0 0 rp m , 液 体 酸 素 ， 軸 受 内 径

　　 40 φ （ 本 所 ）

超 高 真 空 摩 擦 試 験 機　 i o -9 tor r , ピ ン 円 板 型 （ 本 所 ）

超 高 真 空 軸受 試 験 機　 10 -9 tor r , 4 ,0 0 0 r p m , 軸受 内 径

　　 30 φ （ 本 所 ）

走 査 型電 子 顕 微 鏡 倍 率 50～ 30 , 0 0 0 ,分 解 能 50 0 A（本 所 ）

電 気 推 進 エ ン ジ ン 試 験 設 備 （ 本 所 ）

　　 真 空 槽 1 ,5 0 0 φ× 3 ,0 0 0 L ， 1 . 5× 10 - 7 to rr

　また計測精度もこの種の設備としてはわが国最高のものである。今後引続き L E -3 型液体ロケットエ

ソジソ，スピンを与えた N I===l ケット第３段固体 1==･ケットモータの高空性能試験等が実施される予定で，

宇宙開充用上段ロケットエンジンの研究開発に寄与するところが大である。

　上述の大型設備を含め，現有設備一覧を表 3.5 に示す。

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 文

　1）T R -203， 2）三菱重工技報 V ol. 11， N 0. 2 . 1974-3
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3）航空学誌 V ol. 22， N 0. 249 , O ct.   1974,   4 ) T M -

3.5　フライト・シミュレータ

　フライト・シミュレータは，航空機およびロケット等の飛行状態を地上で模擬再現する装置である。
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　昭和 38年に，汎用飛行シ

ミュレータが設置され，以

来研究および開発試験に使

用されてきている。 41年に

は ＶＴＯＬ 機 の操 縦 シ

ステムの研 究 の た めに，

ＶＴＯＬ 操縦 研究設備 が

設置され，汎用飛行シミュ

レータとともに，研究面と

開見回で威力を発揮してき

た。汎用飛行シミュレータ

は10年余の使用により老朽

化してきたので，特に老朽

化のはなはがしい計算機シ

ステムの近代化計画が実施

デイザ
雑音発生器

フライトテーブル
　　 制御操 作部

低レ スポ ンス

フライトテーフル
装置 設置 室

　　　　　　　　　　　　　　　　　　 模擬視界装置設置室

図 3 .9　 汎 用飛 行 シ ミュ レ ー タ全 体 構 成

可動
岩戸 Ｊ

され，新シミュレータ用計算機システムが50年に完成し，今後の活躍が期待される。

3 . 5. 1　汎用飛行シミュレータ設備

（１） 設置の目的

　航空技術審議会の第 1,   2,   3 号答申に基づき，主に航空機の研究および開発のために設置が計画され

た。使用上の課題には次の項目がある。

　（ａ） 航空機の飛行欧の研究および開発のための試験

　（ｂ） 航空機の自動飛行制御系の研究および設計，評価試験

　（ｃ） 操縦に開する人間工学的研究

　（ｄ） ロケットの運動性および制御に間する研究

等である。

（２） 設置の経過および機能の概略

　昭和34年度から，シミュレータについての調査，予備実験を行い，昭和 36年度予算化とともに設計製

作を開始し， 38年７月末に完成をみた。

　本設備は研究開発用のシミュレータとしては，わが国で初めてのもので，数個の部品を除き，全て国

内の技術，国産の部品によって作られた。本設備の全体構成図を図 3.9 に示す。

　本設備の構成は次の主要装置からなる。

　（ａ） 航空機動特性模擬装置

　本装置は，航空機およびロケットの動特性を実時間で模擬演算する真空管式の高精度型アナログ計算
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H  3.1 0　フライトテーブル本体

機であり，飛行運動計算機部と操縦系統計算部よりな

る。直流増幅器 152 台のほか，各種の線形，非線形要

素を有し，演算要素総数約 800 台であり，設置当時，

東洋一の規模のものであった。演算精度 は 線形 要 素

O.1％ 以下，非線形要素（乗算機）O.2％で，当時とし

ては最高性能のものであった。

　（ｂ） 低レスポソス・フライトテーブル装置

　航空機およびロケットの誘導制御において，制御系

に実物のジャイロ等の慣性センサを含めた研究および

評価試験を行 う装置で，航空機またはロケットの姿勢

を物理的に再現する装置である。構造は３軸のジソバル系よりなり，油圧で駆動される。制御信号は航

空機動特性模擬装置の解としての姿勢信号である。本放胆の外観を図 3. 10 に示す。

　（ｃ） 人間工学研究用可動模擬操縦席装置

　本装置は，パイロットを含めた航空機系のシミュレ ーションに用いるもので，構造は当所所有のビー

チクラフト社製 クイーソエア・65 型機と 同様の操縦席であり，ピッチ，ロールの２軸回りに 可動でき

る。前方スクリーソにスライド式の模擬視界を与えることができるほか，次項に述べるテレビ式の模擬

視界も併用できる。さらに，操縦室内には実機と同様に動く飛行計器および操縦装置があり，パイロッ

トに対して実際に飛行している状態が再現できる。操縦席本体の外観を図 3.11 に示す。

（３） 使用実績

　（ａ） シミュレーション試験

　過去10年余にわたって，中型輸送機 Y S-11, 対潜飛行艇 P S-1, 中型輸送機 C -1，水陸両用救難機

U S -1, 次期対潜機 P X -L ，航技研の F T B 等の設計開発において，初期設計，詳細設計，初飛行開始

前のぷイロット訓練，飛行試験後の問題点の検討，訓練用シミュレータの設計資料を得るための試験等

に使用され，わが国の航空産業に寄与してきた。

　（ｂ） 研究面での使用

　航空宇宙技術の研究として，シミュレータ利用の研

究の重要性は増し，非常に多 くの研究に用いられた。

（2. 3. 1， 2.3.5,  2.3.6 参照）

3.5.2　 V T O L 機操縦研究設備

（１） 設置の目的

　航空技術審議会答申第６号におい て，Ｖ／ＳＴＯＬ 技

術の開発を進めるための技術的問題点として，

　（ａ） ＶＴＯＬ 機の操縦に開する人間工学的問題

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 ― 21 0 －

図 3.11　模擬操縦席本体



図 3. 1 2　 V T O L 機操縦研究設備システム系統

　（ｂ） ＶＴＯＬ 機用計器に関する問題

　（ｃ） ＶＴＯＬ 機の低速時，遷移飛行中およびホバリング時の安定・操縦性に関する問題

が挙げられた。当所計測部では特に （a），（b） に重点を置いて研究を進めるために，ＶＴＯＬ 機操縦研

究用のフライト・シミュレ ータの設置を計画した。

（２） 設置の経過および機能の概要

　昭和 40年度，予算化とともに，詳細計画を行い， 41年３月に完成した。本設備の構成は，指示器入力

信号発生装置（アナログ計算機）， 模擬視界， 表示装置および模擬操縦席よりなる。また，本設備中模

擬視界は 2. 3. 6 で述べたように， 汎用飛行シミュレータ設備のスライド投映方式の模擬視界の機能，

性能の向上を目的としてシミュレーショソ試験に 連動できるように構成した。 本 設 備のシステム系統

を図 3.12 に示す。

　（ａ） 指示器入力信号発生装置は ＶＴＯＬ 機の離着陸～遷移飛行の飛行範囲の模擬を可能とするアナ

ログ計算機である。

　（ｂ） 模擬視界は上記飛行範囲での６自由度の運動 を 視覚的 に 模 擬するため，モノクローム閉回路

ＩＴＶ 方式とした。カメラ駆動部および視界模型の外観を 図 3.13 に示す。　また視界の投映にはシュミ

ット・レンズを使用し映像を拡大投写して臨場感を高めている。

　（ｃ） 表示装置は航空統合表示の 研究に主眼を 置き，統合表示をビデオ信号で合成する ＴＶ 計器，

各種の図形を発生し表示する C R T 計器および電圧計等よりなる。

　（ｄ） 操縦席 は 汎用飛行シミュレータ設備・可動模擬操縦席装置の駆勘合に 搭載できる構造とし。
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図 3 . 1 3　模擬視界: カメラ駆動部および視界模型

V /S T O L 機の操縦に必要な操縦装置，操作機器を 設

けてある。

（３） 使用実績

　（ａ） シミュレータ試験

　シミュレータ試験において，本設備の模擬視界値段

は汎用飛行シミュレータ設備とともに用いられ，離着

陸時のシミュレーションに寄与した。また，大規模な

シミュレーションにおいては，指示器入力信号発生装

股が航空機動特性模擬装置と連動して使用された。

（ｂ） 研究面での使用

　操縦に関する人間工学的な研究, 特に FT B , V T O L

機の操縦に関する研究に使用された。（2. 3. 5参照）

3. 5. 3　新シミュレータ用計算機システム

（１） 設置の目的

　本計算機システムは汎用飛行シミュレータ設備の内，特に老朽化のはなはだしい航空機動特性模擬装

置（アナログ計算機）の更新として行われ,シミュレータの近代化計画の一環として行われたものである。

（２） 設置の経過および機能の概要

　昭和47年度から３か年計画で計画を進め，50年２月に完成をみた。

　新シミュレータ用計算機の主要性能機能は，従来のものに較べ， より高精度，高能率なシステムで，

航空機の自動化システム等の幅広い大規模シミュレーションが可能であることのほか，同時に２組のシ

ミュレーションが可能であることである。

　以下に構成機能について述べる。計算機システムの外観を図 3.14 に示す。

　（ａ） 並列演算，分割演算可能な複合計算機方式（マルチ・コソピュータ方式）を採用した。

　（ｂ） ハードウェアの構成としては， ミニコソ５合，これらの計算機を結合する計算続開情報制御ロ

ジック，オペレーダ Ｊソソール･ 入出力 リ ソ ケ ‾　｜

ジ，模擬操縦席等との既設装置インタフェース，汎用

入出力盤，小型アナログ計算機，三次元ディスプレイ

等よりなる。構成を図 3. 15 に示す。

　（ｃ） ソフトウェアの構成としては，複合計算機全

体を制御するシステムコソトロール・プログラム，応

用プログラムを編集するためのリソケージエディタ・

プログラム，実時間シミュレーションをモニタするリ　　図 3.14 新シミュレータ用計算機システム外観
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Ｆ

　　　　　　　　　　　　　　 図 3.15　新シミュレータ用計算機システム

アルタイム・シミュレーショソ・プログラム等のほか，応用プ 1==･ グラムを作成するための言語として，

アセンブラ， ホートラソのほか，実時間シミュレ ーション用の言語リアルタイム・システム・ラングー

ジがある。応用プログラムとしては，航空機の空カデータ等を入れ換えるだけで，任意の航空機（ＣＴＯＬ

機）のシミュレーションが可能なフライト・シミュレーション・プログラムド・パッケージがあり，前

述の言語で作成したプログラムと結合が可能である。

3.6　誘導制御試験設備

　本設備はロケットの誘導制御片肌性機器（ジャイロ，加速度計）の試験研究，航空機およびロケット

の搭載機器の環境試験および人工衛星の姿勢制御の研究に用いられる試験設備をまとめたものである。

3. 6. 1　高精度サーボテーブル

　ジャイロ機器の研究を進めるにあたり，高精度のジャイロ試験設備の調査を行い，昭和41年度に米国

オーエソスイリノイ社フェカーシステムの高精度サーボテーブル 3569 型の整備計画を立案し 45 年 12

月に完成した。以下性能を示す。

　（１） テーブル搭載最大荷重

　　　　 垂　　 直　 800 1b

　　　　 水　　 平　 500 ft-lb

　（ 2 ） サーボ・モード　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 １

　　　　 追 従 範 囲　 0.0001 /゚h ～50°/sec

－ 21 3 －



図 3.16　高精度サーボテーブル装置

　　　追従平均精度　 0.05 arc sec

（ 3 ）　レート・モード

　　　レート範囲　　 15° /h ～3,000°/h

　　　　 精　　 度　　 O.00（M /゚h

　　　補助レート範囲　 O～10゜ /sec

　　　　 精　　 度　　 2.5 %

（ 4 ） テーブル回転角の測定

　　　 精　　　　度　　 ±1 arc sec

　　　 分　解　能　　 0.36 arc sec デジタル表示

　　　 動 的 精 度　 1 arc sec/rad /sec

　　　　　　　　　　 2 arc sec/rad /sec2

　（５） 傾斜軸

　　　　 自　由　 度　　 ±190゜

　　　　 設 定 精 度　　 ±1 arc sec

　（ 6 ） テーブル方位設定

　　　　 調 整 範 囲　　 ±5°

　　　　 設定分解能　　 ±1 arc sec

　本サーボテーブルは，主に積分ジャイロの性能向上のための性能評価，パルスリバラソス積分ジャイ

ロ系の研究に用いられた。さらにストラップダウソ座標基準系の研究に用いている。また，研究試作し

た加速度計についても地球重力成分を利用した静特性評価に用いている。

3. 6. 2　環境試験設備

　本試験設備は，昭和37年度予算によって，機器の環境特性試験を目的として整備されたものである。

　本試験設備は，所内においてはジャイロ機器，ロケット用アンテナ，風洞計測機器および l==l ケット推

進薬の物性等の研究に用いられるとともに，所外からは，設 備 使用として，小 型 観 測l=l ケット（SB -

IH A ）搭載用観測装置の環境試験，ロケット L 4Sぺ（東京大学宇宙航空研究所）姿勢制御装置の加速度

試験，航空機搭載用救命ブイの環境試験等その他多数の環境試験および依頼試験に使用されてきた。本

設備の種類と性能を下に示す。

　（１） 高度温度湿度試験搭 T enn ey 36ST R 型

　　　　 性　能：高度 45 k m . 温度 －73°C ～十146 C゚

　（ 2） 衝撃試験機 4456-20 型

　　　　 性　能：最大加速度 200 9， 搭載重量 22.7 kg 以内

　（３） 加速度試験機 G enisco 122(ト 1 型

　　　　 性　能：回転半径 84 cm , 最大加速度 250 9， 搭載重量 68 k g 以内

－ 2 1 4 －



　（４） 高周波振動試験機

　　　　 性　能：周波数 5 H z～2,000 H z, 加振力 150 k g

3. 6. 3　人工衛星用３軸制御実験テーブル装置

　本装置は人工衛星の姿勢制御の実験に使用するもので，昭和50年３月に完成した。

　　方　　　 式　　　　　　 球面空気軸支持

　　供試体搭載重量　　　　 80 kg （空気源圧 8kg /c� にて）

　　回 転 範 囲　　　　　　 天頂軸まわりに連続，天頂軸から全方向に対して 30゜

　　軸受球の直径　　　　　 120 m m φ

　　軸受球の真球度　　　　 ±1 ミクロソ以内

　　軸受球の球面あらさ　　 0.2 ミクロソ以下

　外観は 2 . 7. 6 （2）図 2. 7. 30 参照

3.7　実験用航空機，その他

（１） ビーチクラフト式65型“ クイーソエア”（双発）

　本実験機は，主として飛行特性，飛行試験法，自動着陸，突風荷重，防水装置等の研究のために使用

されてきたが，現在ぱ 空飛ぶシミュレ ーダ として可変安定化装置を装着することが可能であり，新

造航空機の飛行欧の検討，航空機の乗り心地の研究などにも幅広く使用されている。（口絵写真参照）

（２） 富士重工式 F A べ200 改“ エヽアロスバル”（単発）

要 円 型能 :

一

型 式

　　

式
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幅

長

高

堂

　　　　　　　　　

屋

敷

機　　

目　　　　

衛

府

動

型

馬　

金

金

金

金

座
発　　

要

性 　　能

水平 最 大巡 度

経済 巡 航巡 度

上　昇　限　皮

航続距離(最大)

購入年度

ビ ー チ クラ フ ト式 65 型
　　 “クイーンエア”

　　　　　 ７

ライカミング

340 馬力×２

13.99 m

10.16 m

　4 .32 m

3,538 k g

4 0 0 k m /h （高 度 3, 5 0 0 m ）

27 5 k m /h （高 度 4, 5 0 0 m ）

　　　 8,2 30 m

　　　 1､9 5 0 k m

昭和 37 年度

　　 － 215 －

富 士 重 工 式
　F A - 200 改

　　　 ４

ライカミング

　180 馬力

　9 . 4 2 m

　7 . 8 8 m

　2 .6 3 m

1 , 0 8 0 k g

197 k m /h （高度 1,500 m ）

16 5 k m /h （高度 1,500 m ）

　　　　 4, 570 m

　　　　 1,110 k m

　　　 昭 和 40 年 度



　本機は， ST O L ｲﾋ改造を加え，主として S T O L 機の安定操縦性および離着陸特性の研究に用いられ

てきたが，現在は一部原型機にもどされ航空機の失速に間する研究に使用されている。（図 2. 4. 2 参照）

（ ３） フライト・アナライザ

　飛行試験結果の解析及びシミュレーションの計算機部，として使用され，人間一機械系の基礎的実験

のシミュレータ，失速実験のオソライソ解析，航空機の安定微係数のマッチング計算などに活用されて

いる。

　性　　 能：アナログ要素　　　　 約 300°

　　　　　　 デジタル要素　　　　 約 30　　　　　　　　　　　　　　 1

　　　　　　 入出力装置　　　　　 磁気記録再生器，光電式関数発生器，正弦波発生器，ペソレコーダ

　　　　　　　　　　　　　　　　 Ｘ-Ｙ レコーダ，ブラウソ管表示装置

　完成年度：昭和39年度

（４） 飛行試験用計測装置

　機上用計測装置，離着陸撮影装置，テレタータ送受信装置によって構成され，各種飛行試験のデータ

取得に活用されている。

　（ａ） 機上用計測破毀

　　　　 性　　 能: 増　幅　器　　　　　　　 直流増幅器 12 台

　　　　　　　　　 ブリッジボックス　　　　　　　　　　　 12 台

　　　　　　　　　 モニタ用オシl==･ スコープ　　　　　　　　 １台

　　　　　　　　　 12 ch スキャナ　　　　　　　　　　　　　 １ 台

　　　　　　　　　 電源部　直流増幅器用　　　　　　　　　 D C ±14 V

　　　　　　　　　　　　　 ブリッジ用　　　　　　　　　　　 D C　 10 V

　　　　　　　　　　　　　 高度速度計用　　　　　　　　　 D C　　 ６Ｖ

　　　　　　　　　　　　　 ジャイロ用　　　　　　　　　　　 A C 400 H z 115 V

　　　　　　　　　 計測器　迎角，横すべり角計　　　　　　 １ 台

　　　　　　　　　　　　　 レートジャイロ　　　　　　　　 ３ 台

　　　　 完成年度: 昭和 39年度

　（ｂ） 離着陸実験用地上観測値置

　　　　 主要目的 : V /S T O L 機の離着陸特性の研究

　　　　 性　　能: 離着陸撮影破毀（ビソテソ　テイクオフカメラ）

　　　　　　　　　　　 レ　ソ　ズ　　　　　 500 m m , f 5.6

　　　　　　　　　　　撮 影 速 度　　　　　 3～12 コマ/秒

　　　　　　　　　　　 フ ィ ル ム　　　　　 70 m m  X 120 m (1,280 コマ）

　　　　　　　　　　　時 計 機 構　　　　 1/100 秒　目盛

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 ― 216 －



８　中央電子計算機設備

8.1　設備の変遷

　　　　　 高度指示出力

　　　　　 電 波 出 力

　　　　　 ビ ー ム 幅

　　　　　 使用周波数

　　　　　 総　重　量

完成年度：昭和40年度

性　　 能 : 高度レンジ

　　　　　 精　　 度

-

３

３

運動解析装置

　使用フィルム

　フィルム容量

　投 影 倍 率

　　　　　　　　　 最少前栽変位

　　　　　　　　　 最少前栽角

　　　完成年度: 昭和40年度

（ｃ） 飛行機用テレメータ装置

70 m m ，35m m （ライカ判）

60 m

70 m m 用 1.6 倍

35 m m 用 4.0 倍

0.02 m m （フィルム上）

0.050

主要目的: 飛行試験データの遠隔測定

構　　 成: 機上搭載部分（増幅器，送信器等）および軍歌部分（小型バス搭載の受信装置，電

　　　　　 源等）

　　　 性　　能：主搬送波周波数

　　　　　　　　 チャンネル数

　　　　　　　　 変 調 方 式

　　　　　　　　 送 信出 力

　　　　　　　　 車載発動発電機

　　　　　　　　 到 達 距 離

　　　 完成年度：昭和42年度

（５） 電波高圧計

主要目的：Ｖ／ＳＴＯＬ 機の離着陸特性の研究

O～5 ,00 0 ft

50 ft 以 下 で ±1 ft

50 ft 以 上 で 5％ 以下

O～2 1 V  ( 1 0 m A 最 大 ）

I k W  (ピ ー ク）

6 0 （゚縦 ）× 8 0（゚ 横 ）

4,3 00 M H z

7 k g

―  21 7 －

295.6 M H z

10

F M -F M 方式

5 W

100 V ， 50 H z,   5 kV A

高度 1,500 m 以上で 50 k m



　 当所における計算業務は科学技術計算（理論計算）と各種試験設備から発生する天皇の計測データの

処理とから或る。遮音達識則を始め，各部の試験設備で得られたデータの処理および各種科学技術計算

のために全所で共用の電子計算機設備として,    D atatron 205 システムが導入され，稼働を開始したの

は昭和 35年８月のことであった。今でこそ，情報処理といえばすぐ電子計算機が連想されるが，当時と

してはかなり画期的のことであった。なお，遮音達識胴のように，計測結果がデジタル皇で出力される

ものは直接計算機にかけて処理することができたが，他の試験設備では結果がアナログ皇のまま磁気テ

ープに出力されるものも少なくない。このようなデータの処理設備として， 36年に D atatron 計算機用

磁気テープデータ処軽装置（オフライソ）が完成された。

　 やがてこの D atatron 205 システムも増大する所内の計算（主として科学技術計算）の需要に応じ切

れなくなったのと，優れた国産の汎用電子計算機が出回ったことと相まって，新しい計算機設置の気運

が高まった。かくて，41 年 度 に 新 規 に 中央計算機設置のための建屋が建設され，ついで搬入された

H IT A C 5020 システムは 42 年２月から稼働が開始された。これは当初から主因の二つのシステムから

構成されていたが， 43年 ４月から宇宙開発作遮本部（現在の宇宙開発事業団）の人工衛星追跡業務にも

共用されることとなり，このために，主計算機を H IT A C 5020 ( 32 k 語）から H IT A C 5020F (65 k

語）に，副計算機を H IT A C 5020 (24 k語）より H IT A C 5020 (32 k 語）に増強し，かつ入出力装置

も増設した，そして47年度に宇宙開発事業団が別に計算センターを持って分離したため，その後は全シ

ステムを 当所で 専用することとなった。また，磁気テープデータ処理装置も 新しい計算機に 合ったも

のが 開発されることとなり， 43 年には H IT A C 5020 に 直結の磁気テープデータ処理破毀が 完成され

た。

　しかし，この H IT A C 5020 システムもやがて年数の経過につれて性能が見劣りするようになり，か

つ増大する計算需要に量質ともに応じ切れなくなったために，代替えの運命となり， 49年３月をもって

その稼働（レンタル）が打ち切られた。そしてその後に F A C O M  230-75 システムが導入され，新しい

運営方針の下に50年２月から稼働が開始された。

　一方，データ処理装置については，それまで種題音追風則，大型低速風則および原動機要素試験設備

ではそれぞれ独立のデータ処理用小型電子計算機を備えていたが，これらはいずれもかなり老朽化して

いたので,  F A C O M 230-75 導入を機会に，思い切って廃棄し，これにオフライン処理をされていた遮

音速獄則および題言達識胴ならびに構想を新たに整備し直された磁気テープデータ処理破毀の６系統を

一本化し,  F A C O M 230-75 の周辺データ処理システムとして統合した。

　なお，角田支所における計算需要に 対しては，46 年度までは 電々公社回統による データ電送により

H IT A C 5020 システムを利用する方法がとられていた。しかし，これも需要の増大に 回線使用では処

理し切れなくなり， 47年度からは，角田支所にも T O SB A C 3400 モデル 41 を中心とするシステムが

殷殷され，今日に至っている。

3.8.2　設備の利用状況と性能の移り変り
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表 3.6　 計算機使用テーマ数の推移

年　 度 サワリず サー才 百分率
4 3 50 88 57

44 66 89 74

45 59 77 77

46 65 79 82

47 64 77 83

48 64 70 91

49 6 2 74 84

50 6 8 76 89

　表 3.7　H IT A C システムによるジョブ統計

犬 システム別　I H IT A C 5020 F l H IT A C 5020　　　 システム例

年　度

H IT A C 5020 F
シ　 ス　テ　ム
実 処 理 時 間

　H IT A C 5020

シ　 ス　テ　 ム
実 処 理 時 間

43（事業用と共用） 1209 時間 781 時間

44（同　　　　 上） 1 7 7 6　　// 1 2 5 1　　//

4 5（　　 //　　　　　 ） 174 0　　// 1 4 6 0　　//

4 6 （　　 //　　　　　 ） 157 0　　// 1 5 2 0　 //

47（当 所 専 用） 2 31 0　　// 1 9 0 0　　//

48（同　　　　 上） 2 3 4 0　　// 2 3 4 0　　//

（註） HIT A C 5020 のレンタルは 48 年度末をもって

　　　打切られた。

　D atatron 205 システムの時代は電子計算機そのものがあまり普及されていなかった上に，プログラ

ムも機械語によらなければならない不使さのために利用者も少なく，総数で 30～40 名程度であった。

なお， 39年頃から ＡＬＧＯＬ のコンパイラおよびサブルーチンが整備されて一応は使えるようになった

が，入力が紙テープであったため，デバックの苦労は並大抵ではなかった。それにもかかわらず，年間

使用時間は約 2,400 時間で，運営方式としてオープソバッチ形態がとられていたが，最終期には使用者

間に割当時間の取り合いがみられたほどであった。

　H IT A C 5020 に移ってからは，プログラム言語の主流が ＦＯＲＴＲＡＮ に移ったことと，入力がカー

ドベースになったことから使用者が飛躍的に増大した。そしてたちまちのうちに計算機の直接の使用者

数は研究員総数の約 60％ にも達し，間接の利用者まで入れると研究員の全員がその恩恵を受けるに至

った。同時に，計算機の大型高速化による利用分野の拡大は研究テーマにも大きな影響をもたらした。

参考のために，42年度以降の計算機使用研究テーマ数の全研究テーマ数に対する割合を示すと表 3.6 の

とおりである。また H IT A C 5020 システムの運営はクローズドバッチ形態で行われたが，年度別の実

使用時間数は表 3.7 のようになっている。 43～46年度の間は当所と宇宙開発事業団とて同一システムを

6 : 4 の比率で 使用していたが， 47 年度に 当所の専用になってからの使用時間の急激な仲びは計算の潜

在需要の少なくないことを物語っている。

　さらに新しく導入された F A C O M 230-75 システムは，単一の演算装置の能力が H IT A C 5020F の

敬信であるばかりでなく，これまでの計算機と違って，マルチジョブストリーム方式が採られていて，

ハ ==l －ズドバッチ，オープソバッチ，会話型およびリモートバッチの各種の使用形態が併用できるため，

効率的な運営が可能になった。 49年度は計算機の入れ替え作業 のため，計算業務を外部に委託するの止

むなきに至り，利用者にかなり不自由をかけたが， 50年度以降は利 用 効率 の飛躍的な向上が期待でき

る。また，上記３機種の性能を対比すると，表 3.8 のとおりで，各段階ごとに飛躍的な向上が認められ

る。
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項 目

表 3.8　中央計算機システムの性能の比較

機　 程　 別
D a ta tr o n 2 0 5 H I T A C 5 0 2 0 F F A C O M 2 3 0 - 7 5

主　記　億　容　量
４ｋ 語 64 k 語 640 k 語

比　　率 ﾆL 16 1 60

補 助 記 憶 容 量
な　　　　 し 3 M B 830 M B

比　　率 １ 280

演算速度(単精度加算)
1.7 m s 4 μS 0.36 μs

比　　率 １ 42 5 4722

演算速度(単精度乗算)

1 0.8 m s 4 μS 0.54 μs

比　　率 １ 2700 20000

　 上述の諸設備のうち,  D atatron 205, H IT A C 5020 システム等については，これまでに航空宇宙技術

研究所年報等に報告されているので省略し，ここでは 49 年度に新設された F A C O M 230-75 システム

と周辺データ処理装置のうちの磁気テープデータ処理装置の構成および諸元をあげておく。

　（ 1 ） F A C O M 230-75 システムの構成および諸元

　　　　 形　　　 式　　　　 2C P U マルチシステム

　　　　 話　構　 成　　　 ２進 36 ビット

　　　　 主記憶装置　　　 磁気コア 640 kW

　　　　 補助記憶放胆　　　 磁気テープ値段６台，磁気ドラム装置（６ＭＢ）５台，ディスクパック装置

　　　　　　　　　　　　　 （100M B ） 8 台

　　　　 オープソ処理用入出力装置　 カード読取機 ４台，ライソプリソタ ３台（うち１台カッタ付），

　　　　　　　　　　　　　 磁気テープ装置２台，キャラクタディスプレイ３台，グラフィックディス

　　　　　　　　　　　　　 プレイ１台，ID カード読取装置２台，タイプライタ１台

　　　　 クローズド処理用入出力装置　，コソソールディスプレイ２台，カード読取装置１台，カード

　　　　　　　　　　　　　 せん孔装置１台，タイプライタ１台，ライソプリソタ（カッタ付）１台，

　　　　　　　　　　　　　 カルコソプ ＸＹ-プ p ッタ２台

　　　　 表 示 放 胆　　　　 キーボード２台，カラーディスプレイ６台

　　　　 会話型値段　　　　 T SS ターミナル装置（センター）６台，同上用回線（1 00 bit/s)  1 式 ,  T SS

　　　　　　　　　　　　　 ターミナル破毀（調布飛行場分室）２台，同上用回線（200 bit/s)   1 式

　　　　 リモートバッチ処理装置（調布飛行場分室）F A C O M U 200 システム１式，同上用通信回線１

　　　　　　　　　　　　　 式

なお，このほか前述の６系統の周辺データ処理システムがチャンネル結合または回線結合により接続さ
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れていて，リモート・ターミナルとしての機能をモなえている。

　（２） 磁気テープデータ処理システム

　　　　 ＡＤ 変換器：　入力チャンネル数 16，変換速度 20 kH z, 変換精度 0.15% ±1/2 L S B

　　　　 D A 変換器：　出力チャンネル数 16，変換速度 5o kH z

　　　　 P C M 解読器：　入力パルスレート 1～2 M bit/sec

　　　　 デ ータレコーダ：　記録再生方式 D irect,  F M ,  P C M

　　　　 演算処理装置： T A C C 840M （コア 4o kW ）

　　　　 入出力装置：　ディスク (2.5 M B )   1 台，磁気テープ装置（75 1P S） 2 台， グラフィックディ

　　　　　　 スプレイ，カード読取機，ライソプリタ，紙テープ読取機，紙テープパソチ機，テレタイ

　　　　　　 プ，オペレータ・コンソール（以上各１台）

3.9　動力・工作

3. 9. 1　動力設備

　当研究所の受電設備は昭和 33年度実験設備用として 3.3 k V 原動織部空気源設備，遮音達識削袖織，

モの他実験設備，電灯負荷設備等に供給するため,  6 M V A 容量の受電設備を設置し需給開始した。 35

年度遮音達識胴主送風機設備，および補助送風機設備の新設に伴ない，それぞれ 22.5 M W および 12

M W （いずれも定格電圧 11 K V ）の電動機が設置され，受電設備容量 30 M V A ,  15 M V A の設備を設

置した。モの後，実験設備負荷の増量に伴ない，36年度,   3.3 kV 用として容量 10 M V A , 受電設備を

増設した。主受電所の受電容量は総計 61 M V A となり，東京電力株式会社との間に，受電電圧 60 k V ,

契約電力 33 M W をもって契約を締結している。

　受電所の二次側はすべて装甲型閉鎖配電箱を設備し，受電所の制御および監視は受電所を一望できる

制御室で遠方制御すると同時に，デ ータロガ装置を設置して１時間ごとに必要なデータを自動作表せし

めている。二次変電所および開閉所は所内24個所に設置されていて配線はすべて地下ケーブル配線であ

る。配電方式は 6o kV , 1 回線受電で，所内は３相３線式，単相３線式，単相２練武を採用している。

また，商用電源が停電した場合，必要最小限度に電力を供給できるように， 34年度に出力 50o kW の非

常用ディーゼル機関発電機を設置し，自動的に電力を供給できるようにした。

　 ジェットエソジソ要素試験設備の 一部として，水管式 6 t/h ボイラー設備，２基が 33 年度に設置さ

れたが，蒸気消費量の増量に伴ない，36年度水管式 8 t/h ボイラー設備，１基を増設した。上記の6 t/h

ボイラー２基は老朽のため47年度更新された。

　 調布飛行場分室の受電設備は36年度に航空機機体試験用設備の電源として，容量２ＭＶＡ 全キュービ

クル型の受電所を設置し，受電電圧 2o kV , 契約電力 700 k W をもって東京電力株大会社と契約を締

結している。

　 角田支所の受電設備は41年度に需給開始し現在受電設備総容量は ４ＭＶＡ となり，受電電圧 6 kv ｡
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図 3 .17 本 所 受 電 設 備

契約電力 9oo kW をもって東北電力株式会社と契約を

締結し，二次変電所は所内 11 個所に設置されている。

（１） 本　所

　（ａ） 受電設備

　　（ Ｏ　 契 約 電 力　　　　 33,000 kW

　　(ii ) 契 約 種 別　　　　 特別高圧電力

　　(iii) 受 電 電 圧　　　　 60,000 V

　　（1V ） 受電開始年月　　　　 昭和 33年 10月

　　（Ｖ） 変　圧　器　　　　　 6,000 kV A 1 台

　　　　　 変　圧　器　　　　　 10,000 kV A 1 台

　　　　 変　圧　器　　　　　 15,000 k V A 1 台

　　　　 変　圧　器　　　　　 30,000 kV A 1 台

　（vi） 二次変電所および開閉所　 24 個所

（ｂ） 非常用電源設備

　　　 ディーゼル機関　　　 750 馬力 ,  L 7F 25C H S 型

　　　 交流発電機　　　　 500 k W , 50 H z, 3 相 3.3 k V

（ c ） ボイラー設備

　　　 水管式ボイラー　　　 6 t/h 2 基

上記ボイラー昭和47年 10月老朽のため撤去。

　　　　水管式ボイラー　　　6 t/h 2 基

　　　　水管式ボイラー　　　8 t/h 1 基

（２） 調布飛行場分室受電設備

　　（ｉ） 契 約 電 力　　　　 700 kW

　　（ii） 契 約 種 別　　　　 特別高圧電力

　　(iii) 受 電 電圧　　　　 20,000 V

　　（iv） 受電開始年月　　　　昭和36年12月

　　（Ｖ） 変　圧　器　　　　　　2,000 k V A

　　（vi） 二次変電所および開閉所　３個所

（３） 角田支所受電設備

　　（ｉ） 契 約 電 力　　　　 900 kW

　　（ii） 契 約 種別　　　　 高圧電力乙

　　(iii) 受 電 電 圧　　　　 6,000 V

　　（iv） 受電開始年月　　　　昭和41年６月
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　　（Ｖ） 変　圧　器　　　　　 750 k V A 2 台

　　　　　 変　 圧　器　　　　　 250 k V A 1 台

　　　　　 変圧器モの他計　　　 l ,950 kV A

　　（VI） 二次変電所および開閉所　11 個所

3.9.2　工作設備

　当研究所において研究のために使用する実験装置および模型は特殊なものが多い。したがって，これ

らの製作検査のため工作工場を設置することが望まれた。当初はまず外註模型等の検査を主体とした機

器の整備を行 うこととし，昭和36年度に検査迷宮約 1,000� お よび，検査機器類が設置された。 37 年

度には装置，模型の製作に適した工作機械類，38年度には実験に使用される機器類の補修用工作機械，

お よび工作材料貸出し工具等が整備された。

　39年度において検査および工作等の作業ができる設備が完成された。

　以上のような経過を経て整備された検査機器および工作機械等の種別と，これらを使用して作業した

主なものは次のとおりである。

機　器　名　称

表 3.9 検

製 造 会 社 名

査

仕 様

万 能 胴 長 器 スイス・シップ社 1,000 m m

座　標　投　影　器 東　 京　 光　 学 テーブルサイズ 500×500 m m

大　型　投　影　器 米国ジョンラムソン テーブルサイズ 700×130 m m

大　 型　 定　 盤 藤 田 製 作 所 1,500× 3,000 m m

三 次元 測 定 器 藤　田　製　作　所 ×60 0 Y 500 Z 200 m m

作業内容

　（ａ） 高精度を要する各種部品の内外径と長さの測定

　（ｂ） 模型製作用ゲージ類の寸法，および静圧孔位置の測定

　（ｃ） 複雑な曲線をもった部品類の形状を拡大投影検査

　（ｄ） 精度を要する装置の組立および芯出し作業，および全損模型の寸法測定

　（ｅ） 二次元，三次元模型の断面形状測定， ノズル類の内面形状測定，模型製作用ゲージ模の座標ケ

　　ガキ，およびポンチング作業
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表 3. 10 金　 工　 工　 作

旋　　　　　　盤 昌 遅 工 作 所 センター距離　　　 1,0 00 m m

// 大 隅 鉄 工 所 //　　　　//　　　　　　　1,3 0 0  m m

// 江 黒 鉄 工 所 //　　　　//　　　　　　　　300 m m

フ　ラ　 イ　ス　盤 フランス・ギャンバン社 テーブルサイズ 1,500×38 0 m m

// 豊　 田　 工　 機 //　　　　//　　　　　　　1 ,0 0 0 m m

平 面 研 磨 盤 岡　 本　 工　 機 テーブルサイズ 590×17 5 m m

工 具 研 磨 盤 西 独 シ ュッ テ 社 ２ 型

形　　　削　　　盤 北　越　製　作　所 ストローク　　　　　 66 0 m m

ラ ジ ア ル ボ ー ラ 新　日　本　工　機 アーム長さ　　　　 1,0 00 m m

金 切 り 丸 の こ 西 独 ワ グナ ー 社 切断寸法　　　　　　 140φm m

作業内容

　（ａ） ロケット風胴模型，天秤アダプター，円筒および円錐模型，装置部品，試験片各種

　（ｂ） 平板模型，実験装置および模型等の部品，治工具の製作

　（ｃ） 精度を要する仮面研磨，各種装置の基準面出し，および試験片

　（ｄ） 各種工具の研磨，およびゲージ板の研磨加工

　（ｅ） 平板模型，各種装置部品

　（０　 円筒模型の中ぐり，大型部品の孔あけおよび切削

　（ｇ） 各種部品製作の素材切断作業

　　　　　　　　　　　　　　　　 表 3. 11 木　 工　 工　 作

本 工 丸 の こ 盤 菊　川　鉄　工　所 テーブルサイズ 7 00× 1,0 50 m m

自 動一 面 飽 盤 / /　　　　　　　　 // //　　　　//　　　　61 0×1 50 m m

平 押 か ん な 盤 //　　　　　　　　// //　　　　//　　　　　刃傷 400 m m

木　 工　 旋　 盤 //　　　　　　　　// センター距離　　　 1,000 m m

木 エ フ ラ イ ス //　　　　　　　　 // テーブルサイズ 4 50×71 0 m m

自 在 ル ー タ ー 英 国 ワ ド キ ン 社 アーム半径　　　　1,885 m m

作業内容

　大型低速風胴標準模型， 煙風胴模型， フラッター模型， 突風風胴模型各種， 実験に使用する付属部

品，実験台等
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第 ４ 章 受 託 研 究 等
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　第１章当所設立の経緯の項において述べたとおり，当研究所は，終戦と同時に禁止されていた航空機

の研究および生産が昭和27年の平和条約発効を機に解除されたことから，わが国の航空技術のすみやか

な向上を目的とする研究の実施機関として総理府設脱法に.基づいて設立されたものであり，特に重複設

最が困難な多額の経費を要する施設・設備を当所に設置し，関係行政機関の委託による依頼試験を行 う

とともに，それ以外の機関からの試験研究の依頼に対しても答えることが設立の目的の一つとなってい

る。昭和30年当所発足以降研究施設・設備の整備を鋭意進めた結果，比較的早期にジェットエソジソ関

係の大型設備が整備されたので，「ガスタービソ圧縮機の空力特性に関する試験研究］を行った のが，

外部からの研究を受託した最初である。モの後胤胴・機体関係および計測制御関係の主要研究設備を逐

次完成，このほか，昭和40年７月新設された角田支所における宇宙技術関係の大型設備の整備が進むに

つれ，受託研究・依頼試験・設備使用等の委託件数が急カーブの上昇を示すようになり，あわせて共同

研究も活発となった。

　特に戦後の国産第１号機である中型輸送機 Ｙｓ-ｎ の開発にあたっては，主として構造強度関係の試

験研究に協力し，回読の開発に寄与するところが大であった。

　また当所は，わが国の宇宙開発計画に対し，常に積極的な協力体制をとってきたが，宇宙開発事業団

との間の技術協力を より一層強力に推進するため同事業団との間に技術連絡会を設けた。昭和46年３月

第１回の会議を開催以来，年 2～3 回，会議を開き，当面する諸問題の解決および長期的視野にたった

わが国の宇宙開発計画にそう，各テーマを検討協議し，それぞれ受託研究・設備使用・共同研究および

技術援助等で支援・協力している。

　以上の受託研究等の実施により，わが国の航空工業界の独自の開発およびこれらに関連する研究業務

等に貢献するとともに，わが国の宇宙開発計画の推進に寄与している。

4.1　受　託　研　究

　昭和34年度から外部からの試験研究の依頼に対しては，受託研究としてこれを受けている。なお，昭

和 42年度より受託研究のうち関係行政機関からのものを依頼試験とし，モの他の機関からのものを受託

研究とすることとした。初期には設備整備を早めに終ったジェットエソジソ関係の受託研究が多く，ガ

スタービソ用圧縮機および燃焼器に関するものが主となっていた。これらの研究によって，国産ジェッ
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トエソジソ Ｊ３および舶用ガスタービンの開発に寄与することができた。モの後，研究設備が整 備さ

れるにしたがって受託研究も活発に行うようになり，その主なものは，空気力学関係では，昭和 38年度

以降遭・超音速および大型低達識胴による各種ロケット，水陸両用機（飛行艇）およびヘリコプタロー

タの試験等である。機体関係では，昭和35年度以降 Y S -11 の構造・強度および疲労の研 究を行ったほ

か,  M U -2 型多用途機の疲労試験を行った。計測制御関係では，昭和 36 ・ 37年度に ST O L 飛行艇の操

縦性の解析を行うとともに，45年度以降は，水陸両用機の各種シミュレーション試験を行った．ジェッ

トエンジン関係では，昭和37年度以降はエソジソおよび装備品の強度・振動に関する研究等を行ったほ

か，45年度以降はエソジソ要素の性能試験等の依頼が多くなってきている。

　以上のように，受託研究によりわが国の航空機の開発等に役立つ資料等を提供した。

　また宇宙技術関係では,前述のようにロケットの識胴試験・振動試験を行ったほか,昭和48年度以降に

はＮ ロケットの L E -3 型エンジンの高空性能試験を行い ,わが国の宇宙開発計画の推進に協力している。

　図 4.1 に受託研究件数および同研究費の推移を示す。 42年度以降の関係行政機関からの依頼について

は依頼試験として図 4.2 に示してある。

4.2　依　頼　試　験

　昭和37年度から関係行政機関・東京大学，宇宙開発推進本部等からの依頼による試験研究を行ってき

た。モの取扱いは科学技術庁受託研究規程により受託研究として処理されていたが，昭和 42年度から依
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頼試験として処理している。

　依頼試験の主な項目は，当所の大型設備である遮音達

識洞，吹出火超音速風洞，大型低速風洞及びフラッタ試

験設備を使用した風洞試験が大部分であり，そのほか構　　 20

造強度関係の試験，フライトシミュレータ試験およびガ

スタービソ特性試験等である。図 4.2 に状況の推移を示

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 15
す。
　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 云

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 竺

4.3　設　備　使　用

　初期においては国産中型輸送機 Y S -11 関係が大部分

をしめている。すなわち，昭和36年度末に調布飛行場分

室（当時調布分室）に Y S -11 の開発計画と歩調をあわ

せ主翼繰返し荷重試験装置および胴体内圧繰返し荷重試

験装置を整備し，昭和37年度からの Y S -11 の供試機に

よる荷重試験に提供し，特に主翼・胴体試験については

2 0万相当飛行時間以上の実機疲労試験を行った。そのほ

か飛行試験および改造型の部分強度試験等のため各種設
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図4 .2　年度別依頼試験状況

備を使用させた。このように当所の試験研究設備が Y S-11 の開発に寄与したところはきわめて大きか

った。

　以上のほか昭和 38年度以降 ＭＵ-２ 型多用途損の全損静的強度試験および飛行試験のための設備貸付

を行った。また昭和44年度から次期民間輸送機の識胴試験のため，遮音達識胴，大型低達識胴を使用さ

せ，次期民間輸送機の開発にいつでも着手できるよう協力した。このほか，大型設備以外の設備使用も

多数行った。

　図 4.3 に設備使用件数および使用料の推移を示す。

4.4　共　同　研　 究

　関係行政機関・大学および宇宙開発事業団（昭和 44年10月１目事業団発足までは宇宙開発推進本部）

と共通の研究目標がある場合に覚書を交換し，共同研究を実施している。

　当所設備の大型獄則，振動・疲労試験設備，大型電子計算機および実験用航空機等を使用しての共同

研究が主なものである。特に宇宙開発事業団との間には，昭和46年３月技術連絡会，共同研究委員会を

設け，共同研究に関する基本契約を結んだ。これにより宇宙開発のための共同研究にあたっての諸事項

を解決し，研究の円滑な遂行を図っている。
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4.5　技　術　研　修

　当所における施設・設備の充実および研究活動の活発化にともない，大学関係および民間会社から当

所への技術指導が要請されてきたので昭和37年９月29日付をもって技術研修事務処理要領を定め，当所

業務に支障がない範囲で外部からの技術研修依頼に応ずることとした。その後他研究所の内部規程をも

参考とし，昭和42年４月１日所長途第１号「技術研修規程」を制定し運用している。

　　　　　　　　　　　　　　　　　 表 4.1　外国人研究者一覧　　　　＊外国人招へい制度によるもの

　　氏　　　　　　　名

K en n eth K . Y oshik aw a

R obert C . R ied Jr.

膝

株

義

清

男

吾

Jacques Zyss

C harles C . K ubokaw a

Shojiro Shindo

派　　遣　　 元

(米) ＮＡＳＡ エー

ムス研究センタ

(米) ＮＡＳＡ 有人

飛行センタ

(中 )

(中 )成 功大学助手

(仏 )航空技術大学
院研究生

(米 )ＮＡＳＡ エー

ムス研究センタ

(米 )ワ シントン州
立大風胴研究所

　　研　　 究　　 項　　 目

高速流下における熱伝達の微分方程
式による数学的解析

吸収と放射のある媒質における非等
方性放射熱伝達の研究

翼列の研究

人工衛星の軌道計算等の計算機処理
実験

非定常流の研究

制御および表示談置に関する人間工
学的研究

突現時の V /S T O L の風胴試験法の
研究

―  2 2 8  ―

　期　　　　　 間

昭4 3.4 、 3～ 44 . 2 . 1 1

// 4 4 . 6、 ～ 45 . 3

/z 4 5 . 2 . 5～ 45 . 6 .3 0

/z 4 6 . 4 . 1～ 47 .2 .1 9

// 4 7 . 7 . 1 0～ 47 .8 .:L2

// 4 7 .S .2 9～4 8 . 3 . 2 8

// 4 9 . 3 . 2 5 - 4 9 . 9 . 2 4

備 考

-

＊

＊



　技術研修制度は昭和 37年度から始まったが，研究施設・設備の充実とともに，昭和39年度に至ると外

部からの要望は急増してきた。研修生は多い年度は70名近くあり，平均すると年50名程度の多数の技術

研修生を各研究室に受入れ，各界の要望に応えている。技術研修生は大学の学生が大部分を占めている

が，その他では大学院学生および民間会社の研究員が主である．研修期間はほとんど半年以上の長期間

にわたる者が多く，夏休みを利用して技術研修を受ける大学生も少くない。

　また当所への外国からの研究者の受入については，当所研究者との間の相互理解を深め，相手国の科

学技術の振興に寄与するため表 4.1「外国人研究者一覧」のとおり受入れている。これらは主に科学技

術庁の外国人研究者招へい制度により来日し，当所で研究に従事した者であるが，そのほか外交機関を

とおして当所での研究を希望する者も受入れて，国際交流の実をあげている。
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設 立 準 備 時 代 の 回 顧

東京大学名誉教授　兼 重 寛 九 郎

(初代所長)

　本研究所といって仏 設立当初の航空技術研究所が発足しだのは，い うまでもなく2 0年前のこと，特

に今私が書こうとしているのは，さらに前の準備時代のことである。到底記憶だけに頼ることぱできな

いと，心配していたら，遇然のことで，当時科学技術行政協議会（S T A C と略称さ れてい た）事務局

の課長補佐，後の科学技術庁科学審議官梶井直晴さんが秘蔵していた当時の記録「科学技術年報」６ 冊

を見せてもらうことがてきた。以下に記すことの前半ば，モれによったので，大体正確であると思う。

この点について，梶井さんの御好意に深く感謝する。後半は，それにも記されていないことなので，記

憶違いもあるに違いない。その点は，くれぐれもお許し頂きたい。

1.　準備時代の経過

　昭和27年４月26日付の政令で，いわゆるポツダム勅令が解除された結果，占領巾禁止されていた航空

研究も自由にてきるようになった。すると早速，昭和28年度予算要求に二つの関係予算が現われた。通

産省の航空工業試験所設立要求と，運輸省の運輸技術研究所に大規模航空研究施設設置要求である。私

の記憶に誤りがなければ，どちらも完成までに，二，三百憶円を要する案であった。

　これより先，昭和24年初順に生れた科学技術行政協議会は，現在科学技術庁にあるような調整権限を

持っていた訳ではなかったが，大蔵省ぱじめ関係各省庁の賛成を得て，25年に科学技術予 算部 会 を設

け，仁科芳雄博士を部会長として，活発な動きをしていた。 27年に航空研究関係の二つの予算要求が出

たとき，協議会は，まず関係の両省問の話合いによって案をまとめるよう要望したが，これは成功しな

かったので，両者はその調整を ＳＴＡＣ に求めた。モの結果，予算部会で検討することになったが，モ

のときには，仁科博士は既に亡くなられていて，私か部会長をしていた。

　検討の結果は，日本はもう貪乏になったのだから，もしつくるのならてきるだけ立派なもの一つにし

て，関係者はみんなで仲よく利用しようでぱないかということになった。この結論には誰れも反対てき

なかったが，さてモの一つを，どのような形でどこに所属させるかという問題になると，意見の一致は

容易に得られなかった。

　そこで，ＳＴＡＣ としては，27年11月22日付で，他の科学技術関係予算に関する要望とと帽こ，「航空

に関する予算については目下慎重審議中である」ということを大蔵省に伝えた。

　その前から ST A C は，関係省職員と学識経験者との懇談会を設けて，話合いを進めていたが，関係
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省職員を除く懇談会メンバーの意見として，同年12月26日付で大蔵省主計局長に申入れたことの要旨は

次のようなぬのであった。

　（１） 航空機生産法及び航空法の画法がある限り，運輸,通庖厨省とも航空技術の研究を必要とする。

　（２） 多額の経費を要する研究機関は，国に１ヵ所とすべきである。このために，

　　　（ イ） ST A C に航空研究部会を設け，29年度予算に間に合うよう結論を出す。

　　　（口） 海外に航空研究施設調査団を派遣すべきである。

　　　（ハ） 結論が出るまで，予算要求にある主要施設の費用を認めない。

　以上の要望特に第 ２ 項はいずれも受け入れられた。 28年 ２ 月，私を部会長とする航空 研 究部 会 が

ST A C に設けられ，10月には守屋東大教授を団長とする調査団が出発し，大蔵省ぱ，大 規模航空研究

施設に対する両者の予算要求に応じなかった。

　航空研究部会は、28年２月26 日に第１回会合を関いてから，海外調査団の派遣について準備を進める

一方，航空研究体制問題について引続き検討を行なった。調査団は，かなり綿密な準備を整えた上，守

屋団長のほか13名の有能な団員からなる一行は，10月24日出発，欧米諸国の状況をつぶさに視察調査し

て，翌年２月14目縁囚した。

　航空研究体制問題は，なお結論に連することができなかったため，前年同様関係省からそれぞれ要求

が出されたが，大蔵省の認めるところとならなかった。しかし，総理府に新たに航空技術審議会を設け

て，総理大臣の諮問に応じ，この問題を含め航空技術研究に関する重要事項及び行政機関相互の間の航

空技術に関する行政の連絡調整のため必要な措置を審議し，その結果必要と認める事項を総理大臣その

他に対し勧告することができるようにしたいとい う要望は，このような新しい機構をつくることが，当

時も現在と同じくらい困難であったにも拘らず，関係者の努力によってついに実現した。

　この審議会の設置法および関連の法律改正案は，29年７月 :L 日公布施行され，会長には 吉 田 総 理大

臣，副会長には緒方副総理が就任した。 ９月29日緒方副会長司会の下に第１回総会が聞かれたが，その

あとぱ，部会において，関係者間の熱心な話合いが続けられた結果，多額の経費を要する航空研究施設

を有する研究機関の所管をどこにするかという昭和27年以来の難問題もついに合意に達し，30年３月31

日の第２回総会において答申案が決まり，翌日付で総理大臣宛提出された。このときの会長は，鳩山総

理大臣，副会長は高崎経済審議庁長官であった。

　これより先 30年初頭には大体結論が予想できる状況になったので，２月 下旬 ST A C 事務局から大蔵

省へ予算要求を行ない，４月中旬政府予算案に組入れられた。かくて30年７月11日，総理府附属の航空

技術研究所発足，私は，鳩山総理大臣から所長任命の辞令を受けたのである。

　2. 想　　 い　　 出

　この３年間の経過をふり返って見ると，私にはいろいろ感慨深いものがある。その第一ぱ，政府も国

会も専門学者の意見や希望によく耳を傾けてくれたことである。もちろん専門家の方も関係の省庁担当
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者とよく打合せをするとともに，無理な押しつけをしないよう忍耐強く時間を掛けた。その第二は専門

学者が熱情をもって努力し，その間の意見調整に良識をもって対處したことである。海外調査団が 114

日にもおよぶ長期間熱心な調査旅行を続けて，航空技術研究所の諸設備選定に非常に役立った立派な報

告をまとめたことなど，守屋団長の人柄にもよったてあろうが，団員全部がこの仕事に打込んでくれた

からであると思う。

　研究所の所管問題がなかなか結論に遠しなかったのぱ，よくいわれる役所の縄張り争いによるものて

はなかったと私は了解している。一方の意見は，関心の非常に高い省の所管にすると，いくら関係者み

んなで仲よく使うとい う建前であって仏 省外の人々ぱどうしても遠慮勝ちにならざるを得ないから，

中立の省庁所管にすべきである。これに対して他方は，もし隠 亡､のない中立の所におくと，予算要求な

ど熱心にやってくれるはずがないから，研究所の充実成長は望めない。したがって，設置に最も熱心な

所の所管にすべきであるというのであった。結局前者を採ることになって，総理府所管と決った。間も

なく科学技術庁ができて，その所管となり現在に至っている。創立以来20年，航空宇宙技術研究所が大

きく成長したことは，誰れもが認めるであろう。科学技術庁が，最初に考えられたような中立の省庁に

具するのかどうか，私にぱ分らないから，所管問題を論じたときの二つの考え方のどちらが正しかった

のか，その判定は難しい。短期間に過ぎなかったので永くそのとおりに続くとぱ限らないが，私の経験

ては，あれだけ骨折って一本に続った努力は，主計当局（当時担当の主計官は鳩山城一郎現参議院議員

であったと思う）に認められていたし，総理府も熱心に勤いてくれたので，予算の面でも当時としては

恵まれた方に具し，比較的順調にスタートできたと感じている。

　私か，終始この仕事の取握め役を勤めるようになったいきさつについては，今あまり記憶が定かてな

い。比較的早い段階で，その頃 ＳＴＡＣ 事務局長をしていた千秋邦夫博士が，ＳＴＡＣ 副会長大達茂雄文

部大臣から私に特命を与えて，その責任を明かにすると同時に私か動き易いように取計らってくれたか

らではないかと思っている。これぱ私の推察で間違っているかも知れないが，千秋事務局長 が 積 極的

で，問題解決に多くの貢献をしたことは確かである。その他鈴江次長はじめ，事務局員全部が一生懸命

劫けてくれたことも忘れられない想い出になっている。

　 航空技術審議会の会長が総理大臣，副会長も国務大臣というのは，設置法で定められたこ とで あ る

が，今日ではちょっと想像し難い構成であった。私はこの件で吉田総理にお会いしたことぱないが，審

議会が動き出そうとする直前の一夜緒方副総理をお訪ねして，所管問題は，私たちの予てまとめるつも

りであるが，どうしても駄目な場合ぱ裁断して下さいとお願いしたこともある。鳩山総理大臣から辞令

をもらったことは前に記したが，そのとき私には答えられないような質問を受けて，私の知識が買いか

ぷられているのに恐縮したのを今でも憶えている。

　 記憶をたどれば，このような想い出はいくつもある。何といって仏 航空技術研究所の誕生は，その

あと１年半余の所長時代より印象が深く，私にとって終生忘れられない出来事である。
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新技術開発事業団理事長　鈴　 江　 康　 平

(元管理部長)

　研究所の設立以前の事柄は現在の研究所の多くの方々にとっては神話的なものとなってしまったかも

知れないが，研究所の設立に直接関与した一人として記録しておきたい気持がする。しかし紙数が限ら

れているのでその概要と若干の思い出を記すこととした。

　大東亜戦争の戦前から戦中にかけて航空機の研究，生産は国の最大の要請であった。当時航空機が国

の命運を握るものとして各国共その増強を競っていた。航空機の研究，生産に従事する人々はその重責

を担い且つこれを誇りとしていた。しかし終戦と同時にポツダム勅令で航空機の生産はもとより研究も

禁止され航空機関係者ぱ牌肉の嘆に耐えなかったと思う。これらの人々の熱意が本研究所を生んだ陰の

力であったかも知れない。この勅今は昭和27年４月26日廃止され，わが国で航空機の生産，航空事業が

再開できることとなった。同年８月１日運輸省に航空審議会，９月６日通産省に航空機生産審議会が設

置された。両審議会はいずれも航空技術研究機関設置の必要性を答申したので，爾者共それぞれ28年度

予算に研究機関新設の要求を行った。

　当時内閣総理大臣の諮問機関である科学技術行政協議会（英語名の頭文字を取って ＳＴＡＣ と呼ばれ

ていた）が各省庁の科学技術行政の連絡調整を図っており，従って各省庁の予算要求についても調整し

ていた。 ST A C を極簡単に説明すると日本学術会議と関連して同時に設置され，上記の連絡調整の外

学術会議と政府との連絡を図っていた。会長は総理大臣で委員は学術会議から13名，各省庁事務次官か

ら同数任命し独立の事務局が設けられていた。 S T A C では前記研究所新設要求予算の調整の必 要を認

め，両省間で話合って貰ったが結論が得られず両省から ST A C に調整の依頼があった。 ST A C で兼重

寛九部委員を中心に協議し，取り政えず大蔵省に次の如く申入れた。多額の経費を要する研究機関は国

に一ケ所とすべきでありこのため（イ）ST A C に航空研究部会を設け，29年度予算に間に合 うよ う結

論を出す（口）海外に航空研究調査団を派遣する（ハ）結論が出る迄予算を認めない。以上の結論に沿

って28年２月ＳＴＡＣ に航空研究部会（部会長兼重委員）を設け，部会ぱ二つの小委員会を設 けた。 第

一は調査団の派遣，第二は研究機関及び研究体制を審議する。第一の委員長は多田力三元海軍中将，第

二の委員長は兼重部会長の兼務であった。第一小委員会が準備計画した調査団は守屋富次郎東大教授を

団長に関係省庁，大学，民間の参加を得て28年10月24日羽田を出発し欧米 106 ケ所を調査し29年２月14

日帰朝した。現所長の山内氏も団員の一人であった。米国を始め欧州の各国政府が多大の援助を与えて

くれ成果を挙げることができた。第二小委員会では研究機関の所管についての結論が得られなかった。
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しかし航空技術研究に問する重要事項審議のための最高技術委員会の設置を要望 し，28 年８月 ST A C

本会議で承認された。 ＳＴＡＣ 事務局はこれを受けて法案作成と予算要求を行った。

　29年６月15日航空技術審議会設置法が成立し７月１日公布施行さ れ た。 S T A C 事務局に航空技権謀

が設置され同審議会の事務局ともなった。会長吉田総理，副会長緒方副総理を始め委員15名及び文部，

通産，運輸，防衛の４省庁から幹事が任命された。　９月16日政府は審議会に二つの事項を諮問した。

　（１） 航空技術に問する重要研究の目標及び方針

　（２） 関係各行政機関の共用に供する航空技術研究機関の設置に問する基本方針

　審議会は諮問に応じて第一部会（部会長中西不二夫委員）第二部会（部会長兼重委員）が任命された

がこれと並行して９の専門部会が設 け ら れ た。 空力（部会長守屋富次郎委員），機体（同，会所正嗣委

員），原動機（同，中西不二夫委員），航空機器（同，星合正治専門委員），材料（同，三高徳七委員），

燃料潤滑剤（同，永井雄三郎委員），工作（同，佐々木重雄専門委員），航空気象（同，畠山久尚専門委

員），航空医学心理学（同，寺田正中専門委員）である。

　第一部会は５ケ月間に７回，専門部会延 55回開催され，学者委員５名，専門委員 149 名の多数が参加

し，30年３月11 日答申案を作成した。この案は４月１日の審議会で可決され直ちに政府に答申された。

答申は長文なので目標のみ掲げる。

　第一次目標　 ６ケ年後に，わが国の航空技術を現在の世界水準に到達させること，即ち６ケ年後には

　　 音速を超える小型機並びに大型ジェット機を製作し，かつこれらを運航するのに最小限必要とする

　　 資料が一応整うように研究を進める。

　第二次目標　第一次目標に引きつづき，更に数年後にぱわが国の航空技術に関する研究をその時の世

　　 界水準に到達させる。

目標の他に方針，重要研究課題を示しか。

　第二部会は研究機関の目的，規模，構成，所管を審議し，永らく決定てきなかった所管問題もやっと

解決した。この答申案ぱさきの第一部会の答申案と同時に審議会で可決され，政府に答申された。この

答申のうち目的と所管の項を技記する。

　 目的（1） 航空技術研究所は，わが国の航空技術を急速に向上させるため必要な研究で，重複設置困

　　 難な多額の経費を要する施設，設備を要するものを実施し，あわせて関係各行政機関の委託による

　　 研究試験をも行う。

　 目標（2） 航空技術研究所は上記研究の実施と共に，モの設備を関係行政機関，大学及び民間の会社

　　 の使用に供する。

　所管　航空技術研究所は総理府の付属機関として設置することが適当である。

なお答申した規模の項は現研究所の施設，設備計画の基本として生かされた。

　 答申の決定は上記のように４月１日であったが，既に部会で１月中に構想，所管が煮詰っていたので

答申の可決を見越して研究所の発足を30年度とすべく， ST A C 事務局では昭和30年度予算要求を行い，
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又法案を作成して国会提出にそなえた。大蔵省と折衝の未30年度予算に６ケ月分経費 とし て 17,135 千

円，人員40名が認められた。法案も種々質疑応答が行われたが成立し，７月11日公布施行された。

　思い出は沢山あるが終始会議をまとめてこられた兼重先生の努力と忍耐に先ず敬意を表さねばならな

い。私自身として一番深い思い出は大蔵省との予算折衝であった。多数関係者の多年の努力の結晶であ

る答申の実現は事務局長てあった私の重大な責任である。当時総理府には未だ総務長官の制度がなかっ

たので事務局長が折衝の最終段階であった。又当時の国の財政状態では多額の経費を要する研究所の新

設は容易に財政当局が踏み切れなかったようだ。兎に角必死になって鳩山賊一郎主計官(現参議院議員)

と話合った。三晩徹夜し最終日の明け方前記の内示を得たときは全くホットした。その年は国会解散の

影響で予算折衝が４月中旬にあった。大蔵省からの帰途総理府の近くまで来た所コバルト色の空を背景

に満開のハ言桜が朝日に旬い，その美しさが眠い目に排みた。この画面は今も私の脳裡に鮮やかに焼付

いている。

　初代の所長に中西不二夫東大教授を迎えるため兼言先生に同行し学長座で矢内原東大学長にお願いに

行った。学長は敬授か工学部長であることを理由に諒承されず，逆に兼重先生が引受けるべきだと主張

された。結局兼言先生か所長を引受けられ取り教へず私か初代の管理部長を兼任した。期間は短かった

が総理府の入口のバラックで開始した創業も楽しい思い出てある。

　研究所の敷地は運輸技術研究所から分けて貰うことができたが，これは同研究所の服部定一所長の御

厚意によることが大きいと思っている。もともとこの土地は戦争中内閣技術院所管の中央航空研究所の

敷地の一郎であって，私はモの頃開院研究動員部の職員として屡々この地に未ていたので昔の研究所が

立派に実現したような懐しい気持がする。

　参議院内閣委員会で研究所設置法案の審議が遅れ審議未了になる心配がててきたが，このとき私の旧

友の政上林恵次議員が研究所の重要性を理解して審議の促進に非常に骨折ってくれた。こんな陰の力も

あったことをお伝へし，又故人に対する謝意の念からその名をここに記す次第である。
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航 技 研 20 周 年 に 寄 せ て

宇宙開発事業団副理事長　松　 浦　 陽　 恵

(第 ３代所長 )

　航空宇宙技術研究所の前身であった航空技術研究所が総理府の附属機関として発足しだのは周知のと

おり，昭和30年７月11 日でありましたが，初代所長兼重賞九部先生以外の職員が正式に任命され実務に

就いたのは，同年の10月１日でした。当時，仮事務所は総理府科学技術協議会の肝煎りで，本館脇にあ

ったバラック建ての会議室を借用し，僅かな人数で建設準備が進められました。昭和31年の予算概算要

求，研究所敷地獲得業務，人員の充足等，航空技術審議会諮問第２号答申の線に沿い整備６ケ年計画の

実行にとりかかったのてした。

　研究所用地については，進駐軍に占領され返還の目途も充分についていない調布飛行場の一角，当時

運輸技術研究所（元中央航空研究所）の敷地である国有地の一部，その他神奈川，埼玉，栃木県等広範

回に検討されましたが，運輸技術研究所の敷地の一部の使用に最も力を注ぎました。この敷地は旧中央

航空研究所跡で大電力の受電に適する鉄塔が敷地以外に残存しており，鳥山変電所からの送 電 が 比 較

的容易だったからです。そこで当時調査部長でありました払は兼重先生の命によって，運輸技研所長服

部定一氏にお目にかかり，同研究所の敷地 25 万 m 2 の約半分を割愛していただけるかどうか打診いたし

ましたところ，服部所長ぱ同研究所の将来計画などを話された上「松浦そう欲ばるな」と結ばれました

が,結局当方の希望いたしました半分約６万 m 2 程度ならばとのご好意ある回答を得て,正規の手続 きの

後現在の場所に居を構えることになった訳です。そこで，昭和31年３月，総理府の間借りから，現在の

敷地内にある旧中央研究所変電所の建物に移って来ました。しかしながら ６万 m 2 では極めて手狭まで

あり，その後隣接民有地の買収，調布飛行場内の一郎等を得て， 11 万� 余の土地の使用が可能になっ

た次第です。

　 昭和 32年４月には所長に中西不二夫先生を迎へました。整備６ケ年計画の終了時点，昭和36年度中に

ぱ，発足当初から着手していた遭音速風胴，原動機要素試験設備をはじめ，機体構造関係，計算計測関

係の諸試験設備を整備するとと帽こ，完成した設備を活用して航空技術審議会諮問第１号の答申に沿う

試験，研究および調査を進めるよう努力してきましたが，昭和37年度からぱ前記整備６ケ年計画に続い

て第２次５ケ年計画を樹て，遷音速，超音速の研究以外 にＶ／ＳＴＯＬ 機，ロケット研究を加えて研究課

題の拡大をぱかることになりました。

　 研究課題の拡大にともない，かなり広大な土地が必要となり，また土地の物色にとりかかった訳です

が，机上で検剖の候補地は20ケ所もあり，最終的には北富士の川口町有地と宮城県の船岡の旧海軍火薬
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廠跡の国有地のニケ所に絞られました。船岡については37年暮と記憶していますが，当時原動機部長を

しておられた現山内所長が最初に現地調査をされました。私達はその報告を伺って大変恰好な場所であ

ると考へておりましたところ，当時角田市議会議長で私の大学同窓の笹森賢蔵氏から，明日会いたいと

の電報を受け，38年１月中旬と思います肌 同氏が来所「航空技術研究所が角田に進出するという話で

あるが，俺の方に一言の挨拶もないのぱけしがらん」とのことでした。船岡は宮城県柴田 町 の 中 に あ

り，隣接して角田市があることは承知していましたが，まだ地元に挨拶の段階と考えていなかったので

す。しかし笹森氏の申入れもあり，また候補地の大部分が角田市内にある関係上，当時の中西所長の命

によって，私は38年２月早々現地に赴き，東北財務局，宮城県，角田市，柴田町，大河原町等それぞれ

に挨拶と当方の意を伝へて協力をお願いしたのてあります。その後中西所長も現地視察をされ，北富士

よりも有利であるとの判断に立ち，現在の角田支所の土地入手の準備が進められたのてあります。その

間，角田地区で行う予定のエンジンの野外運転，ロケットエンジンの燃焼試験等による騒音問題の地元

からの問い合わせ，これに対する当方の説明，県道建設変更の申請等紆余曲祈ぱありましたが，いづれ

も県および地元のご厚意ある配慮と措置によって昭和40年７月１口約 90 万� の敷地を有する角田支所

の開設ができた次第です。

　昭和43年11 月，航空宇宙技術研究所発足以来13年余お世話になった思い出多い職場から 去 り まし た

が，今なお研究所と非常に密接な関係の業務にたづさわっている私にとっては，現在研究所の皆様方が

特っておられるポテンシャルと初期の建設時代のそれと較べると隔世の感がいたします。

　しかしながら研究諸施設設備のうちには既に10数年前のものもあり，老朽化して更新しなければなら

ないものもありましょう。急速な進歩をする航空技術，宇宙技術の世界的水準を凌駕するため，新しい

研究理念の見直し，その構想の樹立，それにともなう新しい研究設備の整備，研究員の充足と再配置等

の検討が迫られる時期てはないてしょうか，創立20周年を迎へるにあたって特にこのことを 痛 感い た

し，いきいきとした航空宇宙技術研究所の今後の発展を心からお祈りいたします。
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リ心
胆 立 20 年 に 当 っ て

(株)Ｈ立製作所技師長　杉　 本　 正　 雄

(元科学研究官)

　航技研として発足してから既に20年，今や世界の水準から見てそう恥かしくない立派な研究所になり

ました。私は終戦後，商工省の機械試験所に勤務していた関係から，航空機工業の再開が許可されるこ

とを予期して航空機に関する研究機関の設立に関与することになり，航枝研の設立前後から５年間位の

間は航技研と相当に縁が深かったわけです。兼務でぱありましたが空力部長，科学研究官，顧問などと

して仕事をさせていただき色々な思い出があります。

　信枝研の設立の経緯，初期の仕事の状況などについては20年史で詳しく述べられることと思いますの

で，私個人の二，三の思い出を書かせていただきます。

　1.　航技研発足のとき

　航空技術研究所設立の予算が決定して昭和30年７月に発足したわけですが，初代所長がすぐにぱ定ら

なかったようです。私達は故中西不二夫先生を希望して兼言先生が当時の東大総長矢内原さんに再三交

渉されたようですが，中西先生は工学部長の職にあったので矢内原さんが承知しなかったため，兼重先

生が初代所長を引き受けることになったのだと思っています。ところが兼言先生は７月上旬から秋頃ま

で欧州に出張されることに定っていましたので，先生は突然私に留守中の仕事を適当にやっておくよう

に命ぜられたのてす。私は航枝研の職員としての辞令を何もいただいていないし，また職員になること

も商工省から許可されていなかったのです。通常の官庁のやり方では全く関係の無い研究所の仕事をや

ることは不可能なことなのですが，８月中に次年度の予算の概算要求を作製しなければなりませんでし

たので，とりあへず関係の大学，企業から多くの方に集っていただいて，予算編成の大体の考へ方の決

定と今後の協力をお願いしたわけです。東大の航研や工学部の先生方も手つだってくれましたし，会社

の方払 とくに亡くなった三菱電工の磯貝さんは若い人を４人ほど連れてわざわざ私の自宅まで来てく

れまして，予算作製のデータを作ってくれたことを記憶しております。実に気持よく学界，業界の方々

が協力してくれましたのぱ今では不思議に思える位です。

　 このようにして作製した予算概算要求に基いて，予算折衝に入る頃には兼重先生も帰国されていまし

たので，総理府の木造の暖房も無い寒い小屋で予算期を迎えたのですが主計局長，主計官，主査などと

直接自由に折衝出来ましたことは実に愉快でした。

　 2. 遷音速風胴について

　 予算の作製と平行して週音速風胴の設計に着手したのですが，私個人では週音速風胴の建設ぱ審議会
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の決定事項ではあるが，実際に建設することは再考すべきだと考えていました。それは比較的多額の予

算を必要としますし，効率よく利用されるかどうかとい うことです。電力関係の経常費も多額でしたの

で，利用度が低いと無用の長物化する心配がある。払は速結成のものより瞬開式の獄則を建設する方が

経済的に有利だと考へたのです。このことを審議会の席上で諸先生に串し上げたところ，中西先生が例

の温顔で，「理由はともかく日本に遷音速獄則の速続成のものが一つ位あってもよいだろう」と言われま

して建設に踏み切ったわけです。

　 風則の実際の設計に当っては模型実験ぱ大学などでやってもらいましたが，設計室がないので，今は

もう在りませんが，大手町に在った航空局の木造の古い二階建の庁舎の一部を借りて，石炭ストーブを

焚きながら，今は東大や阪大の教授になっている若い人達とものすごい激論を交わしながら設計を決定

して行ったものです。このときの研究者の熱心だったことは思い出の一つになっています。

　遷音速獄則はその後，無事に完成し，今日まで永い間忙しく働きつづけていると関いていますが，無

用の長物化することを心配した私は全く不明の至りでした。

　 3.　増連用歯車について

　遷音速獄則の設計に当っては各方面から国産技術では出来ないから外国から購入せよとい う強い働き

かけがありました。とくに商社から公式に書類で政府へ申し入れて来たものもあったと思います。これ

に対して私ぱ計測器関係以外はすべて国産で建設することを言明したのですが，補助送風機の動力系に

使用する大喝力の増連用歯軍装置については考へこんでしまいました。結局，これだけはスイスのマー

グ社に頼むことにしましたが，マーグ社でもこの種のものは実績が無く，出来るとは言うものの心配で

した。完成後，据付けて試運転をして見ると全負荷をかけない中に焼きつきの心配が出て来たのです。

石川島重工に頼んでマーグ社の技術者の指示で色々と手直しをしましたが，このときほど心配したこと

ぱなかったです。結局，航技研の研究者の努力で完全なものになりましたが，この事故は全くマーグ社

へ注文するときの払の不注意であったと強く反省しています。歯車を注文するときには，それが如何な

る機械システムで使ぱれるのが，運転時に他のシステム・エレメントから如何なる干渉を受けるか，停

止時に直結する電動機や送風機の動的特性はどうなのかとい うようなことを詳しく書類にして渡すべき

であったのです。要するに一つのダイナミックシステムのエレメントとして歯車装置を考へることをし

なかったためと思っています。

　私個人のつまらぬ思い出で貴重:な20年史を汚すことをおわびして筆をおきますが，最後に航空宇宙技

術研究所の今後の新らしい発展を心から祈って止みません。
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航 技 研 草 創 の こ ろ

五万 おI(廊 Uﾕｎ　巻　 幡　 静　 彦

(元管理部長)

　1. 掘立小屋からの出発

　航空再開のための総司令部との折衝から日航の D C -8 の発注認可まで満五年間，運輸省航空 局の 監

督課長を勤めて，戦後の航空輸送事業の布石もどうやらかっこうのついたところで，総理府に新設され

た航空技術研究所の管理部長に転出することになり，首租官邸わきの総理府の中の仮事務所に出頭して

驚いた。今と追って総理府自体も木造二階建のオンボロだったが，モの中でも一きわ光る？由緒不明の

掘立小屋がすなわち目指す航技研だったのである。

　丁度寒い時期だったが，勿論風通しは極上で，燃えの悪い石油ストーブを囲んで，一同早速予算要求

の作業に取りかかったのだが，来年は何とかもっと住心地の良い所に行かねば凍死するぞというので大

いに頑張った。

　キリストは馬小屋で誕生したというが，わが航研は首相官邸わきの掘立小屋で生れたのである。

2.　予算作戦 電圧を 100 ポルトに落せ

　さてその予算要求だが，大わくぱすでに航技研設置を決めた科学技術会議で決定されていた。要する

に戦後十年の空白ですっかり立遅れた航空技術研究のレベルを今後五年間で昭和 30年の現時点の欧米の

水準まで追いつく(そのとき向うぱまた五年分進んでいるだろ うから第二次計画でまた差をつめる)，そ

の第一歩としてまず遷音速風胴，超音速風胴，ジェットエンジンのコンポネント・テスト装置，機体の

繰返し荷重装置などを両三年内に整備するというわけである。

　ところで学者先生方は，自明の理としてこれらの装置名を列べ立て，総額 200 億円程度だろうと答申

してすましていたが，いざ予算要求の折衝となると相手は技術的なことには素人である上に，できるだ

け予算はしぼろうとしているのだから ｢超音速風胴ぱ要るかも知れんが，それがあれば遭音速なんてい

う聞き慣れんやつは要らんだろう｣，などといわれかねない。

　そこで払は次のような提案をわが研究スタッフに行なった。あなた方がいくら力んで仏 30万ボルト

の超高圧で送電したのでぱ,  100 ボルト程度の相手には通用しない。　せめて 3,000 ボルトの電圧に下げ

てまず私を説得してくれ。私が納得したら今度は私が 100 ボルトに変圧して相手に送電しよう。

　おかげて，元来理数が苦手だから高等学校の文科に行った私が，レイノルズ・ナンバー とか 推 力 と

か，飛んでもないものを勉強させられる羽目になったが，もともとこちらが 100 ボルトだから 100 ボル

トの相手にはわがポピュラー・サイエンスのレクチァーは甚だ評判が良かったと今でも自負している。
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原子力のように政治家をバックの無理押しはやらず，事務的に正攻法で詰めたわりには予算も結構つい

て，新年度早々には元の中央航研跡地の運輸技術研究所から三万坪ほど割愛してもらって，永田町の掘

立小屋をおさらばして規則その他の建設に取りかかることができたのである。

　3.　予算の効率的使用の苦心

　運研にぱもともと中央航研育ちの研究者が多く，現所長の山内さん（航技研発足当時の原動機部長），

疋田さん（同機体部長）などもそちらから転出して来ていたので，敷地の割愛も研究者同志の間では別

にモメ事もなかったが，とかくこうした時にイチャモンをつけがちの運輸省の事務官僚払 私の要請を

快く受容れてくれたので今日の航技研の本拠はスムーズに決った。しかし，何しろ収容する施設の割に

スペースが狭かったので，検で用地の買足しにはかなり地主折衝で苦労した。

　今の本庁舎の附近を一万何干坪かとりあえず買うことになり，十人ほどの地主と折衝したのだが，み

んな農家なので夏は畑仕事がすんで一規呂沿びてということになるとどうしても八時すぎでないと集っ

てもらえない。仕方がないのでその間麻雀などで時間待ちをして，さてぼつぼつお集まり頂いたところ

でビールや何かでご機嫌を取りむすんで，数ケ月かかってとうとう坪 2,700 円！でやっと妥結したとき

ぱ本当にうれしかった。今ならその百倍出しても手に入らないだろ う。この時当時主計官だった鳩山誠

一郎さんが「大蔵省は土地投機ぱしない ｡」としぶるのを説得して，予算の流用を認めてもらい，少し余

分に買わしてもらったが，それでもあの区が緑地に指定されていたので，延一割かの建築制限で庁舎の

建設に関東他姓が苦労したことを思い出す。モの後住田管理部長時代にまた南側を買い増したが，この

時はもう坪三万円かに上っていたと間いている。

　庁舎は関東地建に依頼したので此方は注文を出すだけでよかったが，規則その他の研究施設は，私か

支出負担行為担当官として契約に当った。何しろ安いものでも１セット数僚円という予算額で，しかも

たとえば規則のモーター一つをとっても三万馬力，精度 O ｡03 とい う日本では前例のないものば かり な

ので，とても正確な予定価格の積算のしようもない。そこで会計検査院にはよく事情を説明して理解を

求めた上で，少くとも三社以上を選んで，当方は要求性能を示すだけとし，設計も各社に任せて各社の

仕様書を技術審査した上厳正な競争入札で一円でも安い会社に決めることにした。検査院仏 どうも納

得できぬがさりとて他に方法もないかということで特に文句もいわれなかった。入札価格 が高 目の時

は，遠慮なく「予算超過，不調，次回は何日」ということで入札を繰返したが，各社も勉強になるから

とい うのでリスクを度外視してよくついて来てくれたので，随分安上りにいい研究施設を作ることがで

きたと思っている。

　中でも新機軸を出しだのは，週音速規則の胴体のエ事だ。川崎重工，新三菱，日立など数社を選んで

設計を舎んだ競争入札にしたわけだが，丁度朝鮮事変ブームで，建値 54,000 円の鋼材でヤミ値では10

万円をこえていた。これを 3,000 トンも使うので，技術よりも鋼材価格をどう見積るかの勝負になると

い う。「よし，それてぱ鋼材は官給だ」とい うことで，通産省に働きかけ，鉄鋼会社から建値 で鋼 材を

買いつけることに成功した。ヤミとの価格差だけで１僚円以上浮いたわけで，その分他の研究施設の充
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実に廻して研究者から喜んでもらえた。大蔵省や検査院仏 こうしたことから航技研の予算の使い方は

信頼してくれたと感じている。

　4. 釣 り と 麻 雀

　予算獲得と大物の契約以外は，建設当時の管理部長はヒマだった。前記の地主折衝の関係で麻雀を管

理部内で先頭に立って公認したことは，今にして思えば汗顔の至りだが，山内さんのご指導で釣りにも

大いにこったものである。山内さんは原動機の大家であるのみならず鰯釣りも名人で，よく相模川など

で手ほどきを受けたが，鰯のシーズン外ぱもっぱら上石原の砂利穴の池（その後埋立てられて今は高級

住宅地になっている）にエスケープして，池畔の韓国人から イモネリを十円ほど買ってヘラブナやウグ

イをねらったものてある。余り約れなかったので，文字通りれらったに止まるが，すっかり釣りキチに

なってしまった。思えば当時あの辺の多摩川仏 まだ清流と呼ぶことができた。庁舎ができるまでの仮

庁舎にした元の中央航研の変電所のまわりぱ竹やぶで，春は毎日タケノコを掘って飽食し た もの で あ

る。思えばあれから二十年，昔ぱやぱり「古き良き時代」てぱあったのである。

―  2 4 3 －



風
｛
回
Ｈ

刀
の　 計　 画

宇宙開発事業団地上設備設　 平
計グ ル ープ 総括開発部員 木　　 一

(元空気力学第一部長)

　航空技術研究所が昭和30年に設立されて最初に計画された施設設備は遷音速風胴と原動機要素試験設

備であった。遷音速風回は，当初測定部断面 2. 5 m X 2 m , 絞り比 15 程度で計画された。しかし，この

計画は，経費を節減するために，測定部断面２ｍｘ２ｍ に変更を余儀無くされ，そのため絞り比ぱ約 20

となり，給果的にぱ大変良い測定部気流をうることができることとなった。遭音速風胴の主送風機と補

助送風機の負荷配分と駆動方式はいろいろあるが，航技研 ２ｍｘ２ｍ 週音速風胴の場合は，主送風機を

可変速とし電動機出力 22,500 kW , 補助送風機を定回転で電動機出力 12,000 kW と定めた。主送風機

用電動機は，将来建設される連続式超音速規則（測定部断面 I m X l m 程度）の送風機駆動にも共用さ

れるよう計画された。補助送風機駆動用電動機は，原動機要素試験用大型空気源駆動と切換え使用する

ことが計画され，また，補助送風機系のダクトを切換え，測定部断面 ０．７ｍｘ０．７ｍ 程度の連続式超音

速風胴の空気源とする計画も考慮された。このうち，原動機試験用空気源（10,500 kW ）のみぱ実現し

たが，連続式超音速風則計画は，超音速機計画のスローダウンに伴い遠退いてしまった。この間，超音

速風則については，聞けつ式の吹出式超音速風胴が別に実現し，週音速風聞用の高圧乾燥空気源を空気

源として共同することとなった。

　遷音速風則にぱ，胴体に，直径２ｍ および１ｍ の弁付の管路が設けられているが， これらは，将来，

遭音速風則胴体を真空槽として，吸込式の遷音速～超音速風則を設置する計画のためのぬのであった。

この計画も現在まで実現のはこびとなっていない。

　遭音速風則用高圧乾燥空気源は，吹出式超音速風則とフラッタ試験用遷音速風胴の空気源設備は共用

されているが，最初，最高圧力 20 気圧，直径 10 m の球型槽１基を建設し，吹出式超音速風胴建設時に

１基追加し，今後もう１基増設できるようになっている。

　極超音速風則ぱ，200気圧の空気源の空気を最高100気圧までの設定圧力に調圧し，ペブル加蒸器を経

て，マッハ数 5,7,9,11 の測定部ノズルに供給されるようになって い る。 同じ空気源と調圧装置を使用

して，弁の切換えによって，調圧された空気をアーク加熱器に導く高エンタルピ風則もレイアウトとし

ては計画されたが，この計画ぱ現在まで日の目をみていない。

　これらの計画された風則の整備は，わが国の航空宇宙技術の開発研究計画と密接な速けいのもとに実

施に移されるべきものであるが，航技研風回の建設の一端を担ったわれわれとしては，一日も早くその

計画の一つ一つが実現するはこびとなり，わが国の航空宇宙技術の発展に寄与することを念願して止ま

ないしだいである。
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機 体 部 に 在 職 し て

　　　　 九州大学工学部教授　石
田　　 誠

(元機体第二部長 )

　航空宇宙技術研究所も漸く設立満20年を迎えることとなり，御同慶にたえません。思い起すことは数

々ありますが，初期の機体部で私が関係した構造強度の分野を中心に二，三記させていただきます。

　私が昭和33年10月入所した頃は空気力学，原動機両部は既に独立した施設，庁舎で業務が行なわれて

いましたが，機体部は上山部長以下約10名が旧管理部庁舎の二階に居室をおき，空力弾性関係は中井室

長を中心に仕事が進められ，構造強度関係ぱ竹内氏らが担当して，シェンク P B 30 疲労試験機は既に発

注がすみ，また後に調布分室の主要設備となる主翼繰返荷重試験装置の基礎実験が特別研究として始め

られていました。 34年には竹中幸彦氏（現在宇宙開発事業回）率川井忠彦氏（現在東大生研）ほか７名

の研究員を迎えて熱弾性率構造強度の研究，計画が一段と進むことになります。この時期では来るべき

Y S-11 開発関係の業務にそなえて上山部長の指導のも とに雨空性基準の勉強，文献調査や施設の計画

が主として行なわれましたが，また原動磯部の佐藤室長（現在東工大）らとともに，中西所長を囲む輪

講会がしばしばあり，先生の有名な降伏理論のお話を伺ったり，私共の研究の中間結果を関いていただ

いたりしたのも思い出の一つです。

　34年から５ケ年間は機体部の組織の面での充実期で，研究庁舎，設備の整備とともに年々10名以上の

増員があり，37年にはほぼ現在の機体一，二部を併せた人数に達しております。そして昭和39年には調

布分室の完成とともに，I目機体部は現在の機体第一部と第二部として再編成され，以後の経過は両部の

諸君が御承知のとおりです。

　いずれの部でもそうであったように新設する設備のほとんどは日本で初めてのものであり，入所した

ばかりの若い研究員の開発に当っての苦労は並大抵でぱなかったのですが，これらの諸君も今は室長，

主任研究官として活躍しておられます。諸設備と平行して，それを収容する実験庁舎の建設，付帯工事

が進められ，完成して息をつく問もなく Y S 関係等の試験が始まるという慌だしい初期の数年 でし た

が，新らしい設備で航空機の開発に役立つデータが始めて得られたときの充実感は担当された諸君には

忘れ難いことと思います。

　今ぱ何かと手狭となってしまった実験場払 建設当時ぱ限られた予算である程度のさきを見越した計

画ということで何かと気をつかったものです。因に機体一号館実験場の床のレールは片特質の破壊試験

などができるように設計してあり，コンクリート最大厚さ 1.5 m , 荷重は一点で最大 20 トン,全体で 200

トンまでの荷重に十分耐えるようになっています。また調布実験場は将来尾翼の高い大型機の試験を行

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 － 245 －



なうさい，その搬出入のために前面扉の上部屋根組中央部を切欠いても強度剛性が十分であるように設

計されていますが，これらが将来活用されることを期待するのは無理なことでしょうか。

　15年の長きにわたってお世話になった私として，思い尽きせぬものがありますが，これ以上は老いの

繰り言と申すもの，新たな20年での皆様の一層の御発展を祈念しつつ掴筆致します。
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在　職　中　 の　思　 い　出

浦山特許事務所　浦　 山　 公　 明

(元管理部長)

　航空宇宙技術研究所が,この７月で創立満20年を迎えられるとのこと。人間に例えれば ,まさに成人，

慶賀に堪えません。この20年の歴史の中で，私が管理部長としてお世話になったのぱ，昭和39年８月28

日から昭和46年２月１日まての６年半金ですから，まさに３分の１に当りますし，私の官界生訪中同一

ポスト最長，かつ，かねてからの持論「同一ポスト 1～2 年では，何も仕事ができぬ。少くとも５年は

必要」を，実行いたしましたので，数限りのないなつかしい思い出があります。

　まず，最初の思い出は，８月 28 日着任，９月５日大蔵省に予算を説明したときのことです。航空宇宙

研の大要については，私はそれまで科学技術庁振興局に居ったので，知ってば居りましたが，着任後す

ぐの予算説明には全く戸惑いました。予算書を見ますと，これまで間いたこともない航空宇宙専門用語

がびっしり，しか仏 振興局で小さな予算を扱って居った私には，見なれない億単位の数字が並んでい

ることでした。徹夜して予算書を勉強しましたが，とうてい間に合わず，暑いさ中の予算説明にもかか

わらず冷や汗が止め度なく流れたことです。

　 次の思い出は所議。所議ぱ毎週月曜日に開き，私が司会するのですが，何せ高度な学問的部長さんの

会議なので，非常に理論的，かつ実証的であり，妥協的意見を引き出すのに苦労したことです。科学技

術庁振興局の局議の司会も私かやって居たので，ここにおける経験を生かモうとしましたが，ここにお

ける経験は全く後に立ちませんでした。そこで私は，「会議の開き方，すすめ方」などの本を買い 込 ん

で勉強したことを覚えて居ります。

　 次に大きな思い出になるのは，角田支所の開設です。角田支所の用地問題等については私か，着任す

る前に大体固っていたのですが，実際の仕事は，私か手懸けたわけです。まず，角田の用地を視察に行

って驚いたことは，一面草ぼうぼうであり，どこにどう道があるのか，見当もつかない上に，冬は，東

北の田舎出身の私にさえ堪えられない程寒いことです。私は，ここに支所を開設することはできるにし

て 払 一体どうして，東京在住の研究員に，角田支所に行っていただくかということで常に頭がいっぱ

いてした。とい うのぱ東京在住の研究員を説得して，角田に行っていただくのも私の仕事だったからで

す。そこで奥様まで説得して，角田支所に行っていただいた方もありますが，皆様の協力により，角田

支所が無事開設された時程うれしかったことぱありません。

　 最後に，私ぱ退官後開発経営研究所，浦山特許事務所を開設して，経営コンサルタント，弁理士とし

て自由業を自営しておりますが，この仕事に，航空宇宙技術研究所在職時代の経験が大にプラスして居

ることを申上げ，お祝いと，お礼といたします。
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思 い 出 す こ　と　な　ど

計言質蒜 楢 林 愛 朗
(元企画課長 )

　航空技術研究所が創立20周年を迎えることを聞き，今更乍ら年月の経つのが早いことに一驚するとと

もに，航技研に私が在職した頃の建設時代のことが懐かしく思い出されてくるのである。思えば，私は

航技研に二度の勤務をしたことになるが，一度目は，昭和30年の発足当初の時代であり，二度目は，週

音速規則の完成した昭和36年の頃だけに，その印象は深いものがある。

　御承知のように戦後は航空技術に関する研究活動は中止され，研究施設は破壊される等全く研究はブ

ランクの状態におかれ，何時の日に，日本の空を日の丸をつけた国産機が飛ぶことが出来るかも予想出

来なかった時期であった。しかし，航空技術関係者ぱこの苦難の時代にもめげずに，航空に対する情熱

を失 うことなく，研究再開の努力を続けられていだのには頭の下がる思いがしたものである。

　講和条約の成立を機会に，研究再開の動きが活溌化してきたのであるが，航空関係者の熱意に対して

学界，官界，産業界においても理解と協力を惜しむことがなかったことは，科学技術の振興こそが，日

本の再建につながるものだとの合意があったことに外ならない。当時，総理府に設けられた航空技術審

議会において，航空技術の研究体制について審議が行われ，昭和30年４月に研究機関の設置についての

答申があったのは，そのような背景があった訳である。

　その頃払は，科学技術行政協議会（ST A C ）の航空技権謀に勤務し，航技研の設立準備の業務を担当

したが，週音速規胴とはどのようなものかの予算説明には，航空調査団の報告書をたよりに冷汗をかき

乍ら説明したり，予算内示の前夜は ＳＴＡＣ の関係職員とともに文字通り徹夜し，航技研の新設が認め

られることを暁に祈ったものである。

　設立準備の第一は，研究所の敷地の確保であったが，数ケ所の候補地を慎重に比較検討した結果が現

在地になったのであるが，その最大のきめ手は，大規則用の大電力の確保如何にあった。しか仏 かつ

ての中央航研の跡地であり，近くには調布飛行場もあるなど航空研究の環境には適当であった。しかし

その頃は現在のように都市化されていないで，一見草原の如き感があったので地上調査でぱ実体が把捉

し難いとの理由で，自衛隊機に便乗を願って，上空を旋回し空中から調査したこともあった。

　第二は，研究者の充足であった。航技研が関係省庁の共用的研究機関であるとは云え，通産省，運輸

省等が積極的に優秀な研究者を出向させる等の協力があり，建設の促進に大きな力となったのである。

私も所員が充足されるまでの僅かな期間であったが併任で所務に参加したので，自分も初期の所員であ

ったとひそかに自負している次第である。
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　二度目の勤務は昭和36年頃で，遷音速風胴が完成した時期である。当時の所長ぱ故中西 不二 夫 先 生

で，所長は私に第二次計画の立案を命じるとともに，愈々本格的な研究活動を開始する意味で，早急に

所内の研究発表会を開くように，又研究報告書の第１号を発刊するようにとの指示を受けたことがあっ

たが，第１回の所内研究発表会には所長自ら論文を発表する等研究に対する先生の情熱には，全く尊敬

すべきものがあった。

　航技研は，建設時代から研究開始に至るまで，種々の苦労を経験してきたのであるが，其の間，所長

を中心に研究者が一丸となってすすんで来たことが，今日の立派な研究所をつくり上げたものと思う。

今後ともわが国の航空技術向上のため一層の御努力をお願いすると共に，貴所の御発展を切に祈るもの

である。
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大 手 町 時 代 の 思 い 出

川崎重工業（株）　廣　　 岡　　 貫　 一一，

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 （元空気力学第二部研究室長）

　航空宇宙技術研究所が20年史を刊行されることは誠に御目出度い事と存じます。払は空気 力 学 部 に

て，発足当時から御手伝させて戴いた一人といたしまして，その時代の思い出をのべたいと存じます。

　1.　大 手 町 時 代

　私は昭和30年，東大理工学研究所（現，宇宙航空研究所）何回研究室から航技研空気力学部へ出向に

なりました。

　当時，航技研は設置場所も決まらぬままに，首相官邸前の総理府の車庫の隣に20坪程の小舎を建て，

所長の兼言先生，巻幡管理部長以下庶務会計の方々が勤務されておりました。

　空気力学部は大手町の航空局の二階の一部を間借りして本拠としており，部長には機械試験所の杉本

所長が兼務され，御多忙の内に御指導下さいました。

　大手町には言見技官をけじめ，牛 E日，井上，北出各技官がおられ，航技研の基幹設備である選音速見

胴の建設に従事されておられました。里見技官は見胴全般の計画を，牛田さんは建設と予算を，井上さ

んと北出さんは，建設と試験計画を進められておられました。

　空気力学部にぱ機械試験所から参加された，平木，長洲，和ｍ，塩入の各技官がおられましたが，大

手町が手狭のため機械試験所で研究を進めておられました。

　航空局の庁舎は終戦当初建てられた木造で，払どもの間借りした２階は幅 20 m 位の次週しの大広 間

で，中央の廊下，隣の課との仕切は戸棚・ロッカーなどを並べて仕切りとし，真中にだるまストーブを

おいて暖を取る様々有様てした。

　 2.　薄　　 野　　 原

　航技研をどこにおくかと云う問題は，首脳部の大きな問題てありましたが，幾多の曲折の末三鷹の現

在地に運輸技術研究所の割譲を受けることとなり，遭音速見胴の設置場所も決まりました。

　一日電見さんの御供をして，週音速見胴の建設予定地を見に行きました。それは昔の速研の突き当り

で，一面の薄の原が連なり，南はゆるい傾斜の畠を週して田圃のある低地に速なっていました。田園の

中央には西方三鷹天文台の方からの小川が流れており，田圃の南はゆるい上り斜面の畠地で，上り切っ

た辺りぱ株の星敬称に囲まれた深大寺の部落が望まれ，その西側は深大寺の森へと速なっていました。

まことにのどかな武蔵野の田順風景といったところで，今日のような建物や研究設備の林立した状態も

司朗の著しい市街化も当時は想像もできなかった状態てありました。

　この20年間の航空宇宙技術研究所の進歩発展をおよろこび申し上げるとともに，今後ますます御発展

されることを切にお祈りする次第であります。
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資 料
£j゙

　 1 ･　 関　 係　 法　 規

( a ) 科 学 技術庁設置法抜すい

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 昭和31年 ３月31目　 法律第49号

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 改正　昭和47年 １月 24目　 法律第10号

　(附属機関)

第1 6条　 科学技術庁に附属機関として，次の機関を置く。

　航空宇宙技術研究所

　金属材料技術研究所

　放射線医学総合研究所

　国立防災科学技術センター

　無機材質研究所

　資源調査所

　　(航空宇宙技術研究所)

第17粂　 航空宇宙技術研究所は，航空技術及び宇宙科学技術の向上を図るため必要な研究及び試験並び に調査で，

　次の各号に掲げるものを行い，あわせて，その施設及び設備を関係行政機関の共用に供する機関とする。

　(1 ) 研 究又は試験のため必要な施設及び設備を関係行政機関に重複して設置することが，多額の経費を要するた

　　 め適当でないと認められる場合における，その施設及び設備を必要とする研究及び試験

　( 2) 委 託に応じて行う前号の施設及び設備を必要とする研究及び試験

　( 3) 前各号の研究及び試験に体う技術的調査

　２　航空宇宙技術研究所の施設及び設備は，航空技術及び宇宙科学技術の向上を図るため特に必要がある ときに限

　　リ，国の行政機関でないものに使用させることができる。

　３　航空宇宙技術研究所は，東京都に置く。

　４　内閣総理大臣は，航空宇宙技術研究所の事務を分掌させるため，所要の地に航空宇宙技術研究所の支所を設 け

　ることができる。

　５　航空宇宙技術研究所の内部組織並びに支所の名称，位置及び内部組織は，総理府令で定める。

( b ) 航 空 宇宙技術研究所 組織規則

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 昭和31年 ５月19日　総理府令第37号

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 改正　昭和4 9年 ４月 22日　 総理府令第26号

第１条　航空宇宙技術研究所に，次の八部及び二研究グループ並びに計算センターを置く。

　管　　 理　　 部

　空気力学第一部

　空気力学第二部

　機 体 第 一 部
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一 一 - 一 一

　機 体 第 二 部

　原　 動　機　部

　計　　 測　　 部

　飛 行 実 験 部

　新型航空機研究グループ

　宇宙研究グループ

第２条　管理部に，次の五課を置く。

　庶　　 務　　 課

　会　　 計　　 課

　企　　 画　　 課

　動　　 力　　 課

　工　　 作　　 課

第３条　管理部庶務課においては，次の業務をつかさどる。

　（1） 機密に関すること。

　（2） 人事に関すること。

　（3） 所長の官印及び所印の保管に関すること。

　（4） 公文書類の接受，発送，編集及び保存に関すること。

　（5） 職員の福利厚生に関すること。

　㈲　職員並びに施設及び設備の安全の保持に関すること。

　（7） 前各号に掲げるもののほか，他邦及び他課の所掌に属しない業務に関すること。

第４条　管理部会計課においては，次の業務をつかさどる。

　（1） 予算，決算及び会計並びに会計の監査に関すること。

　（2） 行政財産及び物品の管理に関すること。

　（3） 営繕に関すること。

第４条の２　管理部企画課においては，次の業務をつかさどる。

　（1） 研究及び試験等の総合調整及び企画に関すること。

　（2） 文献及び資料の調査，収集，編集，刊行及び保管に関すること。

　（3） 研究又は試験の受託の事務に関すること。

　（4） 施設又は設備の貸与の方針の企画に関すること。

　㈲　国有特許等の事務に関すること。

　（6） 広報に関すること。

　（7） 技術相談に関すること。

第４条の３　管理部動力課においては，次の業務をつかさどる。

　（1） 動力用電力に関する受電，変電及び配電並びに電気機器の維持管理に関すること。

　（2） ボイラの運転及び維持管理並びに蒸気の供給に関すること。

　（3） 前各号に掲げる事項に関する調査に関すること。

第４条の４　管理部工作課においては，次の業務をつかさどる。

　（1） 研究及び試験のための機器，模型等のエ作に関すること。

　（2） 前号に掲げる事項に関する調査に関すること。

第５条　空気力学第一部においては，次の業務をつかさどる。

　（1） 空気力学に関する研究及び試験（空気力学第二部及び宇宙研究グループの所掌に属するものを除く｡） に関

　　 すること。
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　（2） 極超音速風胴に間する研究及び試験に間すること。

　（3） 前二号の研究及び試験のための施設及び設備に関すること。

　（4） 前各号に掲げる事項に関する調査に関すること。

第５条の２　空気力学第二部においては，次の業務をつかさどる。

　（1） 空力性能及び飛行性能の研究及び試験（宇宙研究グループの所掌に属するものを除く｡）に関すること。

　（2） 低速風胴，選音速風胴及び超音速風胴に関する研究及び試験に関すること。

　（3） 前二号の研究及び試験のための施設及び設備（極超音速風胴を除く｡） に関すること。

　（4） 前各号に掲げる事項に間する調査に関すること。

第６条　機体第一部においては，次の業務をつかさどる。

　（1） 機体，装備品及び装備に関する研究及び試験（機体第二部及び宇宙研究グループの所掌 に 属する ものを除

　　く。次号において同じ ｡）に関すること。

　（2） 機体，装備品及び装備に関する研究及び試験のための施設及び設備に関すること。

　（3） 前各号に掲げる事項に間する調査に関すること。

第６条の２　機体第二部においては，次の業務をつかさどる。

　（1） 機体の部分構造の構造及び機体用部材の強度に間する研究及び試験 （宇宙研究グループの所掌に属す るもの

　　を除く。次号において同じ ｡）に間すること。

　（2） 機体の部分構造の構造及び機体用部材の強度に間する研究及び試験のための施設及び設備に間すること。

　（3） 前各号に掲げる事項に関する調査に関すること。

第７条　原動機部においては，次の業務をつかさどる。

　（1） 原動機，補機，燃料及び潤滑剤に関する研究及び試験 （ロケットに関するものを除く。　以下次号において同

　　じ｡） に関すること。

　（2） 原動機，補機，燃料及び潤滑剤に関する研究及び試験のための施設及び設備に間すること。

　（3） 前各号に掲げる事項に関する調査に関すること。

第８条　計測部においては，次の業務をつかさどる。

　（1） 計測機器，計測制御及び誘導に関する研究及び試験（原動機部，飛行実験部及び宇宙研究グループの所 掌 に

　　属するものを除く｡）並びにこれらの研究及び試験のための施設及び設備に関すること。

　（2） 人間工学に関する研究及び試験並びにこれらの研究及び試験のための施設及び設備に関すること。

　（3） 前各号に掲げる事項に関する調査に関すること。

第８条の２　飛行実験部においては，次の業務をつかさどる。

　（1） 飛行特性及び飛行実験法に間する研究及び試験に関すること。

　（2） 飛行特性及び飛行突論法に間する研究及び試験のための施設及び設備に関すること。

　（3） 前各号に掲げる事項に間する調査に間すること。

第８条の３　飛行兆験部に，飛行課を置く。

　２　飛行課においては，航空機の保守，整備及び運航に関する業務をつかさどる。

第８条の４　新型航空機研究グループにおいては，次の業務をつかさどる。

　（1） 垂直離着陸機及び短距離離着陸機に間し，他の部の研究成果を総合的に活用して行なう研究及び試 験 に関す

　　ること。

　（2） 前号の研究及び試験のための施設及び設備に関すること。

　（3） 前各号に掲げる事項に関する調査に関すること。

第８条の５　宇宙研究グループにおいては，次の業務をつかさどる。

　（1） ロケット及び人工衛星に間する総合的な研究及び試験に間すること。

　（2） ロケット及び人工衛星に間する総合的な研究及び試験のための施設及び設備に間すること。
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　（3） 前各号に掲げる事項に関する調査に関すること。

第８条の６　計算センターにおいては，次の業務をつかさどる。

　（1） 共用の電子計算機及びその附属設備による計算に関すること。

　（2） 計算に関する研究に関すること。

　（3） 前二号に掲げる業務のための施設及び設備に関すること。

　（4） 前各号に掲げる事項に問する調査に関すること。

第８条の７　計算センターに，計算課を置く。

　２　計算課においては，共用の電子計算機及びその附属設備による計算並びにこの計算に必要な施設及び設 備に関

　する業務をつかさどる。

第９条　航空宇宙技術研究所に，所長を置く。

　２　所長は，所務を掌理し，所属職員を監督する。

第９条の２　科学研究官は，所長の命を受け，専門的事項の研究に関し，総括して指導を行なう。

第1 0条　航空宇宙技術研究所の部に部長を，研究グループに総合研究官を，計算センターに長を，課に課長を置く。

　２　部長，総合研究官又は計算センターの長は， それぞれ所長の命を受け， 部務， 研究グループの業務又は計算セ

　ンターの業務を掌理する。

　３　課長は，部長（計算センターにあっては計算センターの長，支所にあっては支所長）の命を受け， 課務を掌理

　する。

第1 0条の２　航空宇宙技術研究所に，客員研究官を置く。

　２　客員研究官は， 所長の命を受け， 各部（管理部を除く｡）， 各研究グループ，計算センター及び支所の業務に参

　雨する。

第11条　航空宇宙技術研究所に，運営委員，施設委員及び技術委員を置く。

　２　運営委員は，航空宇宙技術研究所の運営に関し，所長の諮問に応ずる。

　３　施設委員は，研究及び試験のための施設及び設備の建設並びにその運用の調整に関し，所長の諮問に応ずる。

　４　技術委員は，研究及び試験の実施に関し，技術的事項について，所長の諮問に応ずる。

第1 2条　航空宇宙技術研究所に，支所を置く。

２　支所の名称及び位置は，次のとおりとする。

　　名　　　　　　　 称

航空宇宙技術研究所角田支所

位　　　　 置

宮城県角田市

　３　支所に，支所長を置く。

　４　支所長は，所長の命を受け，支所の業務を掌理する。

第1 3条　支所においては，航空宇宙技術研究所の所掌業務の一部を分掌する。

　２　支所に，管理課を置く。

　３　管理課においては，支所の庶務及び会計に関する業務をつかさどる。

　　　　 附　則

　この府令は，公布の日から施行する。
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（b） 定　員　推　移

匹 こ～
~
＿ __　　昭和年度

　　　　　　 ‾`゙`犬

　　　　　　　　 、 俸給表
　 区　　　 分　　　 へ

30 年 度 31 年 度 32 年 度 33　年　度 34 年 度

一般 研 計 一般 研 計
行
日

行

(ﾆ ) 研 計
行
日

行

(ﾆ ) 研 計
行
日
行

(ﾆ ) 研 計

所　　　　　　　　 長

科　 学　 研　 究　 盲

管　　　 理　　　 部

　　　 部　　　　　　 長

　　　 庶　　 務　　 課

　　　 会　　 計　　 課

　　　 企　　 雨　　 課

　　　 勣　　 力　　 課

　　　 工　　 作　　 課

゛空　　 気　　 力　　 学　　 部

　 空 気 力 学 第 一 部

　 空 気 力 学 第 二 部

゛機　　　　　　体　　　　　　部

　 機　 体　 第　 一　 部

　 機　 体　 第　 二　 部

　 原　　 動　　 機　　 部

調゙　　　　　　査　　　　　　 部

* 計　　 測　　 工　　 務　　 部

　 計　　　 測　　　 部

　 飛　 行　 実　 験　 部

゛新 型 航 空 機 部

　 新 型 航 空 機 研 究 グ ル ー プ

゛ロ　 ケ　 ッ　　 ト　 部

　 宇 宙 研 究 グ ル ー プ

　 計　 算　 セ　 ン　 タ　 ー

　 角　　 田　　 支　　 所

１５

　 １

　 ５

　 ９

　 １

　 １

　 １

１２

　 ３

　 ４

　 ３

　 １

１５

　 １

　 ５

　 ９

１３

　 ３

　 ５

　 ３

24

　 1

　 9

14

　 1

1

　 １

１２

　 ３

　 ４

　 ３

　 1

24

　 1

　 9

14

13

　 3

　 5

　 3

20

　 1

　 7

12

　 1

　 1

９

５

４

　 1

28

　 5

13

　 6

　 1

29

　 1

12

16

29

　 5

14

　 6

27

　 1

　 7

19

１１

　 ６

　 ５

　 ３

　 1

35

10

20

　 7

　 1

38

　 1

1 3

24

38

10

2 0

　 7

35

　 1

　 8

18

　 8

　 9

１２

　 ７

　 ５

　 ３

　 ３

　 ４

　 1

　 1

48

19

37

　 7

　 1

　 1

47

　 1

15

23

　 8

51

19

40

20

計 17 23 40 26 2 3 49 22 ９ 53 84 27 14 7 3 114 44 22 113 179

＊ 印は 50 年度現在現存しない部 （△） は定 員 削 減 ，（　 ）は新規増員

－ 2 57 －
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犬 く ノ ブ

　　　　 ヘヽ 　俸給表
　区　　 分　 べ て

35　年　度 36　年　度 37 年 度 38　年　度 39 年 度

行
日

行

( ﾆ ) 研 計
行
日
行
㈹ 研 計

行
日
行
岡 研 計

行
日
行
日 研 計

行
日
行
田 研 計

　 所　　　　　　　　 長

　 科　 学　 研　 究　 宮

　 管　　　 理　　　 部

　　　 部　　　　　　 長

　　　 庶　　 務　　 課

　　　 会　　 計　　 課

　　　 企　　 雨　　 課

　　　 動　　 力　　 課

　　　 工　　 作　　 課

* 空　　 気　　 力　　 学　　 部

　 空 気 力 学 第 一 部

　 空 気 力 学 第 二 部

* 機　　　　　　　体　　　　　　　部

　 機　 体　 第　 一　 部

　 機　 体　 第　 二　 部

　 原　　 動　　 機　　 部

* 調　　　　　　査　　　　　　　部

* 計　　 測　　 工　　 務　　 部

　 計　　　 測　　　 部

　 飛　 行　 実　 験　 部

* 新 型 航 空 機 部

　 新 型 航 空 機 研 究 グ ル ー プ

＊ ロ　 ケ　　 ッ　　 ト　 部

　 宇 宙 研 究 グ ル ー プ

　 計 算 セ ン タ ー

　 角　　 田　　 支　　 所

3 6

　 1

　 8

1 8

　 9

1 0

１３

　 ７

　 ６

　 ５

　 ３

　 ８

1

1

64

35

45

18

　 1

　 1

4 9

　 1

1 5

2 4

　 9

6 9

35

4 8

36

4 5

　 1

1 4

2 0

1 0

1 0

１７

　９

　８

　４

　１

　４

１０

1

1

24

54

50

53

28

　 1

　 1

62

　 1

23

28

10

24

58

51

57

48

5 7

　 1

2 0

2 3

1 3

　 1

　 1

　 1

14

２４

１５

　 ９

４

１

４

９

1

1

29

63

62

72

42

　 1

　 1

8 1

　 1

35

32

1 3

30

6 8

6 4

7 6

65

5 8

　 1

2 0

2 3

1 4

　 1

　 1

　 1

1 7

　 4

　 1

２５

１６

　９

４

１

４

７

1

1

31

67

6 3

7 1

4 6

10

13

　 1

　 1

83

　 1

36

32

14

32

72

65

75

70

14

14

72

　 1

20

23

14

11

　 3

　 1

　 2

　 1

　 1

　 3

　 5

　 1

36

16

10

7

3

4

1

1

1

1

33

68

43

22

73

50

12

18

　 １

　 ﾆL

108

　 1

　 36

　 33

　 14

　 18

　 6

34

74

45

23

74

53

17

19

計 46 29 1 64 239 55 36 211 302 74 42 27 0 386 83 41 303 427 86 42 321 449

－ 2 58 －



40 年 度

研 計

行

‥
［

‥

41　年　度

に ） 研 計

行
日

4 2　年　度

㈹
研 計

行
日

4 3

行
�

年　 度

研 計 Ｈ

44　年　 度

に ） 研 計

行
日

4 5

行
�

年　度

研 計

７２

　１

２０

２３

１４

ｎ

　３

　１

　２

　１

　１

　３

　５

　１

　 ２

36

16

10

　 7

　 3

　 4

　 1

　 1

　 2

指 1

　 1

　 35

　 6 8

　 45

　 22

　 73

　 50

　 12

　 20

　 1

　 1

1 0 8

　 1

　36

　33

　14

　1 8

　　6

　 36

　 74

　 47

　 2 3

　 74

　 53

　 17

　 21

　　4

( 1 0 )

72

　 1

20

23

1 4

11

　 3

　 1

　 2

　 1

　 1

　 4

　 5

　 1

　 2

36

16

10

　 7

　 3

　 4

　 1

　 1

　 5

指 1

　 1

　 37

　 70

　 45

　 22

　 66

　 51

　 12

　 29

　 1

　 1

1 0 8

　 1

　 36

　 33

　 14

　 18

　　6

　 38

　 7 6

　 47

　 23

　 67

　 55

　 17

　 30

　　 7

(1 1 )

7 1

　 1

2 0

2 3

1 4

1 0

　 3

　 1

　 2

　 1

　 1

ﾆ1 0

　 ５

　 １

１

　 ３

36

16

1 0

　 7

　 3

　 4

　 1

　 1

　 5

指 1

　　1

　 36

　 67

　 41

　 21

　 64

　 52

　 11

　 1 5

　 27

　　 7

　 １

　 １

ﾆL0 7

　 1

　36

　33

　14

　1 7

　 6

　 37

　 73

　 4 3

　 2 2

　 6 5

　 62

　 16

　 16

　 28

　 15

(△2)

( 1 8 )

71

　 1

2 0

23

14

10

　 3

　 1

　 2

　 1

　 1

ﾆ10

　 ５

　 １

　 １

　 ３

36

16

ﾆLO

　 ７

　 ３

　 ４

　 １

　 １

　 ５

指 1

　　1

　 3 6

　 6 6

　 4 1

　 2 1

　 6 4

　 5 2

　 1 1

　 1 5

　 2 7

　 1 3

　 1

　 1

1 0 7

　 1

　 3 6

　 3 3

　 1 4

　 ﾆL 7

　　 6

　 3 7

　 7 2

　 4 3

　 2 2

　 6 5

　 6 2

　 1 6

　 1 6

　 2 8

　 2 1

（ △1 ）

（ 6 ）

70

　 1

20

2 3

1 4

1 0

　 2

　 1

　 2

　 1

　 1

1 0

　 6

　 1

　 1

　 3

　 3 6

　 1 6

　 1 0

　　 7

　　 3

　 4

　 1

　 1

5

指 1

　　 1

　 3 5

　 6 4

　 4 0

　 2 0

　 6 3

　 4 3

　 1 1

　 1 5

　 3 0

　 2 2

　 1

　 1

1 0 6

　　 1

　 3 6

　 3 3

　 1 4

　 1 7

　　 5

　 3 6

　 7 0

　 4 2

　 2 1

　 6 4

　 5 3

　 1 7

　 1 6

　 3 1

　 3 0

( △2 )

( △8 )

( 7 )

７０

　 １

２０

２３

１４

１０

　 ２

　 １

　 ２

　 １

　 １

　 ９

　 ６

　 １

　 １

　 ３

　 32

　 1 3

　 1 0

　 6

　 3

　 4

　 1

5

指 1

　　 1

　 34

　 6 3

　 3 9

　 ﾆL9

　 6 3

　 4 3

　 n

　 1 5

　 3 0

　 2 9

　　 1

　　 1

1 0 2

　　 1

　 3 3

　 3 3

　 1 4

　 ﾆL 6

　　 5

　 3 5

　 6 9

　 4 1

　 2 0

　 6 3

　 5 2

　 1 7

　 1 6

　 3 1

　 3 7

（ △ 1 0 ）

（ 7 ）

88 44
指 1
326 4 59 89 47

指 1
333 470 9 6 47

指 1
342 48 6 96 47

指 1

347 491 96 47
指 1
344 488 95 42

指 1
347 485
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　　　　　　　 昭和年度

　　　　　　　　 俸給表
区　　　分

46　年　度 47 年 度 48 年 度 49　年　度 50　年　度

行
日

行

(ﾆ ) 研 計
行
日

行

(ﾆ ) 研 計 行日
行

( ﾆ ) 研 計
行
日

行

(ﾆ ) 研 計
行
日

行

(ﾆ ) 研 計

　 所　　　　　　　　 長

　 科　 学　 研　 究　 官

　 管　　　 理　　　 部

　　　 部　　　　　　 長

　　　 庶　　 務　　 課

　　　 会　　 計　　 課

　　　 企　　 雨　　 課

　　　 動　　 力　　 課

　　　 工　　 作　　 課

* 空　　 気　　 力　　 学　　 部

　 空 気 力 学 第 一 部

　 空 気 力 学 第 二 部

* 機　　　　　　　体　　　　　　　部

　 機　 体　 第　 一　 部

　 機　 体　 第　 二　 部

　 原　　 動　　 機　　 部

* 調　　　　　　　査　　　　　　　部

* 計　　 測　　 工　　 務　　 部

　 計　　　 測　　　 部

　 飛　 行　 実　 験　 部

* 新 型 航 空 機 部

　 新 型 航 空 機 研 究 グ ル ー プ

＊ロ　　 ケ　　 ッ　　　ト　　 部

　 宇 宙 研 究 グ ル ー プ

　 計　 算　 セ　 ン　 タ　 ー

　 角　　 田　　 支　　 所

７０

　１

２０

２３

１４

１０

　２

　１

　１

　１

　１

　１

　８

　６

　１

　１

　３

２８

　 ９

１０

　 ６

　 ３

　 ３

　１

　 ５

指 １

指 1

　 3 3

　 6 3

　 3 8

　 1 9

　 6 2

　 4 4

　 1 1

　 1 9

　 3 0

　 3 3

　　 1

　　 1

　 9 8

　　 1

　 2 9

　 3 3

　 ﾆL 4

　 1 6

　　 5

　 3 4

　 6 7

　 4 0

　 2 0

　 6 3

　 5 2

　 1 7

　 2 0

　 3 1

　 4 1

（ △ 9 ）

（ 9 ）

６９

　 １

２０

２２

１４

１０

　 ２

　１

　１

　１

　１

　１

　 ８

　 ６

　１

　 １

　 ４

２６

　９

　９

　６

　２

　２

　１

　５

指 １

指 1

　 3 2

　 6 2

　 3 7

　 1 9

　 6 2

　 4 2

　 1 1

　 ﾆL9

　 3 0

　 4 3

　　 1

　　 1

　 9 5

　　 1

　 2 9

　 3 1

　 1 4

　 1 6

　　 4

　 3 3

　 6 5

　 3 9

　 2 0

　 6 3

　 5 0

　 1 7

　 2 0

　 3 1

　 5 2

( △9 )

( 1 1 )

６８

　１

２０

２２

１３

１０

　２

　１

　１

　１

　１

　１

　７

　６

　１

　１

　 ４

２６

　 ９

　 ９

　 ６

　 ２

　 ２

　１

　 ５

指 １

指 1

　 3 1

　 6 2

　 3 6

　 1 9

　 5 9

　 4 2

　　 9

　 2 2

　 3 0

　 4 8

　　 1

　　 1

　 9 4

　　 1

　 2 9

　 3 1

　 1 3

　 1 6

　　 4

　 3 2

　 6 5

　 3 8

　 2 0

　 6 0

　 4 9

　 1 5

　 2 3

　 3 1

　 5 7

（ △ 8 ）

（ 7 ）

６７

　 １

１９

２２

１３

１０

　 ２

　 １

　 １

　 １

　 １

　 １

　 １

　 ６

　 １

　 １

　 ６

　 ４

２６

　 ９

　 ９

　 ６

　 ２

　 ２

　 １

　 ６

指 １

指 1

　 3 1

　 6 2

　 3 6

　 1 8

　 5 8

　 2 5

　　 9

　 2 4

　 2 9

　 1 9

　 4 5

　　 1

　　 1

　 9 3

　　 1

　 2 8

　 3 1

　 1 3

　 1 6

　　 4

　 3 2

　 6 5

　 3 8

　 1 9

　 5 9

　 2 6

　 1 5

　 2 5

　 3 0

　 2 5

　 5 5

（ △ 8 ）

（ 6 ）

６７

　 １

１９

２２

１３

１０

　 ２

　 １

　 １

　 １

　 １

　 １

　 １

　 ６

　 １

　 １

　 ６

　 ４

２６

９

９

６

２

２
１

６

指 １

指 1

　 30

　 6 3

　 3 4

　 1 8

　 5 7

　 25

　　 9

　 2 6

　 28

　 1 9

　 4 5

　　 1

　　 1

　 9 3

　　 1

　 2 8

　 3 1

　 1 3

　 1 6

　　 4

　 3 1

　 6 6

　 3 6

　 1 9

　 5 8

　 2 6

　 1 5

　 2 7

　 2 9

　 2 5

　 5 5

（ △7 ）

（ 5 ）

計 94 37
指 2
352 485 94 34

指 2
357 487 92 34

指 2
358 486 91 35

指 2
356 484 91 35

指 2
354 482

－ 26 0 －
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（c） 予　算　推　 移 (1.5節参照） (単位 : 千円 )

　　事　項ｽ ﾌし
人 件 費

一 般 管 理
各部門運営

特定装置
遅　　 営

電 算 機
借　　料

一　 鮫
人当研究

特別研究受託研究 設 備 費施 設 費 計

30

31

32

33

34

35

36

37

38

39

40

41

42

43

44

45

46

47

48

49

50

　　　　7 , 52 6

　　　1 8 , 6 31

　　　2 5 ,7 87

　　　 3 6 , 9 2 4

　　　 5 5 , 7 6 4

　　　 8 1 , 2 3 2

　　 1 1 8 , 3 5 8

　　 1 5 5 , 0 8 6

　　 1 9 3 , 6 2 4

　　 2 2 3 , 2 2 2

　　 2 5 5 , 7 3 8

　　 2 9 2 , 4 6 7

　　 3 34 ,1 2 0

　　 3 89 , 8 6 5

　　 4 5 8 , 0 8 2

　　 54 1 ,1 8 3

　　 6 3 6 , 57 9

　　 7 3 0 ,9 6 1

　　 8 37 , 9 3 8

1 , 01 7 ,1 1 0

1 , 39 5 ,7 2 5

　 4,789

　 2,683

　 4,848

　 7,983

　 5,223

　 6,074

18, 291

12,691

13,915

14, 442

18,196

18,230

18,673

19,124

23,320

23,434

25, 200

27,014

33, 964

31,259

24,491

　 16 , 0 8 7

　 31 , 67 1

1 7 0 , 6 5 2

2 3 4 , 9 3 0

3 2 7 , 4 1 3

32 7 , 4 1 3

3 5 4 ,7 3 9

31 2 ,7 8 7

3 4 2 , 6 0 8

3 37 ,0 5 3

34 8 , 32 7

36 3 , 57 0

37 7 , 56 2

38 1 , 51 7

4 36 , 5 0 0

4 4 9 , 4 7 4

69 9 , 0 91

59 0 , 5 2 5

　 29,468

169,222

287,904

290,424

148,992

148,992

292,900

317,932

108, 624

478,464

　　4 ,6 1 7

　　9 ,2 34

　 1 3 ,4 87

　 16 , 52 4

　 38 , 0 5 3

　 54 , 8 41

　 77 , 0 0 9

1 0 2 , 8 4 7

1 4 4 , 2 9 3

1 5 6 , 6 6 8

1 7 9 , 0 2 5

1 9 9 , 3 5 0

2 2 4 ,7 30

2 3 3 ,9 2 1

2 5 5 ,9 6 0

2 6 8 ,9 2 3

2 9 3 ,6 1 3

32 3 , 51 5

3 5 0 , 6 4 0

37 4 , 6 6 3

4 1 0 ,1 1 5

　 1 0 , 0 0 0

　 2 0 , 8 5 5

　 2 3 , 8 6 2

　 2 4 , 2 5 0

　 2 9 , 7 7 9

　 4 0 , 6 0 0

1 0 7 , 0 5 4

1 3 4 , 5 9 7

1 1 4 , 6 0 0

1 9 7 , 8 3 0

2 3 5 , 1 8 7

2 3 4 , 5 6 2

2 7 6 , 7 2 5

3 1 0 , 9 1 0

3 1 4 , 3 0 0

3 7 5 , 0 4 0

4 0 1 , 5 8 0

3 5 4 , 0 7 5

3 8 6 , 2 5 2

　 8 ,4 56

　 6 ,8 1 6

1 1 ,3 52

　 7 ,0 2 0

　 5,0 0 0

　 2 , 5 31

　 2 ,2 50

　　 87 3

　　 81 0

　 1 ,5 8 5

1 6 ,0 9 1

1 9 ,1 1 8

　 3 ,1 1 8

1 0 ,4 2 6

1 9 ,6 9 0

2 0 , 34 0

　　　 7 2 , 7 8 2

　　 5 3 3 , 8 3 0

　　 9 0 9 , 4 1 0

1 , 2 1 0 , 1 7 3

1 , 3 2 0 , 0 2 1

　　 9 7 0 , 5 6 3

　　 8 4 4 , 3 6 5

　　 9 1 1 , 7 4 2

　　 9 0 4 , 4 3 3

　　 6 2 8 , 7 0 3

　　 3 7 3 , 8 7 8

　　 3 9 9 , 1 1 7

　　 3 2 3 , 3 8 1

　　 2 2 8 , 3 7 5

　　 2 2 2 , 7 0 0

　　 7 0 6 , 7 0 0

　　6 0 2 ，2 0 0

　　 4 1 8 , 9 4 2

　　 3 4 5 , 9 8 1

　　 3 8 8 , 0 7 0

　　 1 ,5 0 0

2 7 8 ,9 2 2

1 1 7 ,7 5 0

2 1 6 ,7 4 7

2 3 4 ,4 55

4 8 6 ,2 27

2 24 ,6 58

2 3 3 , 5 52

2 5 4 ,2 8 5

1 2 7 ,4 1 5

1 8 5 ,6 3 6

1 0 9 ,4 3 6

　 6 5 ,1 2 6

2 0 3 ,7 7 7

　 4 4 ,6 0 4

2 4 3 , 2 8 4

3 1 7 ,1 56

　 5 4 ,0 2 9

　 8 2 ,5 0 0

1 0 2 ,4 6 1

３

( a )

表 参 看 一 覧

科学技術庁長官賞 (科学技術功労者)

氏　　　　名 職　　　　　　　名 業　　　　　　　　　　　績 受賞年月日

松　木　正　勝

島 崎 忠 雄

原動機部長

原動機部原動機性能研究室長

航空機用軽量ジェットエンジン（JR 1 00）の開
発

45.  4.16

樋　ロ　一　雑

損　川　勇　壮

百　名　盛　之

計測部長

計測部自動制御第１研究室長

計測部人間工学研究室長

飛行シミュレーション技術の開発
46.  4.16

武　 田　　 峻

滝　潭　直　人

後　藤　芳　夫

新型航空機部長

新型航空機部第１研究室長

飛行兆験部飛行課長

ＶＴＯＬ 機用フライングテスド｀゙ッドの開発 47.  4.17

―  2 6 1 －
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（b） 科学技術庁長官賞（創意工夫功労者）

氏　　　 名 職　　　　　　　名 業　　　　　　　　　　　績 受賞年月日

田 村 正 芳 管理部工作課係長 大型全機模型製作方法の改良 45.  4.1 6

青 木 一 男

斎　 藤　　 脈

拍 谷 垣 憲

中　谷　輝　臣

管理部動力課係長

管理部動力課

管理部工作課

空気力学第二部低運空力性能研究
室

自動塩素滅菌装置の考案

特別高圧１次側検出装置の考案

風胴実験に用いる金属製模型表面加工の改良

空気力学測定用機器の考案

46.  4.1 6

原　島　悳　次

近　藤　正　吉

円　居　繁　治

菊　池　孝　男

管理部工作課

管理部勣力課

計測部機器研究室

機体第一部空力弾性研究室

フライス盤用線状物体切削治具の考案

ボイラ起動時間短縮用蒸気配管の改善

ロケット速度検出器の温度制御方式の改良

風胴の整流網支持金具の考案

47.   4.17

古　谷　吉　二

平 林 則 明

三 村 富 則 雄

末　松　俊　二

寺 本 美 栄 子

土 屋 雅 子

管理部動力課

空気力学第一部極超高連流研究室

原動機部タービン研究室

計測部計算課
Ｖ
同

同

受電設價制御回路接地検出装置の考案

プラズフ風胴の電弧室の改造

差圧型圧力変換器の改良

大型電子計算機会計プログラムの開発

電子計算機運営システムの改善

電子計算機の依頼計算の効率化

48.   4.1 9

山　 崎　　 喬

室 田 勝 一

滝　 沢　　 実

名 越 孝 行

伊　藤　克　弥

種 村 利 春

空気力学第一部衝撃波研究室

空気力学第二部大型低逓風胴計測
研究室

計測部機器研究室

計測部自動制御第一研究室

宇宙研究グループ

同

測定用リード線保護装置の考案

風胴試験用自動操作器の考案

慣性誘導用センサ磁力支持軸受実験装置の考案

自動着陸実験計測用回路の考案

固体推進薬精密加工用支持装置の考案

同

49.  4.1 8

宮 崎 勝 弘

石　塚　只　夫

小 野 寺 信 幸

坂　 苓　　 博

工 藤 賢 回

線　貫　忠　晴

宇宙研究グループ

計算センター計算課

空気力学第一部衝撃波研究室

角田支所液体ロケット研究室

角田支所固体ロケット研究室

づを気力学第二部低速空力性能研究
　室

イオンビーム測定用探針移動装置の改良

大型電子計算機空気調和設備の集中制御方式の
考案

極超音速風胴誤操作防止法の考案

ロケット振動燃焼停止装置の考案

電子計算機用等高線プログラムの改良

乱流頻度肝の考案

50.  4.1 5

（c） 日本機械学会賞

氏
一
枚 木 正

名
一
勝
男　

雄

正　

忠

内　

崎

山　

鳥

石　 田 誠

　　　職　　　　　　　　 名

原動機部長

所長

原動機部原動機性能研究室長

機体第二部長

　　　　業　　　　　　　　　　　　 績

V /ST O L 機用リフトジェットエンジン JR 100

の開発

任意の直線き裂部を持つ板における応力拡大係
数の解析

―  26 2  ―

受 賞 年 月 日

44 .  4 .   1

4 6 .   4 .   2

沸� ン



（d） 日本非破壊検査協会賞

江　川　幸　一 機体第一部熱弾性研究室長

特 許 一 覧

発 明 の 名 称

自動制御補償装置

ガスタービン肩車を低温
に保つ方法

自動制御補償装置

六分力測定用天秤

環状電磁石型加振機

クランプ装置行三分力天
秤

任意回転曲面を内表面に

持つ管レンズについて

渡波機構付ピトー管

二重回転を使った回転振
動型ジャイロ

ニ自由度回転振動型ジャ
イロ

防熱材料の製造法

燃焼装置用空気旋回羽根

４

番
号

１

２

３

４

５

６

７

８

　9

1 0

1 1

:L 2

13　 振動し易い負荷の油圧に　 |
よる位置制御装置

1 4 空力加熱の少ない高速飛
翔体の形状

発明者氏名

麹町

松本

島崎

鶴町

北出

金成

武内

官地

星谷

北出

金成

山中
　　　　　

谷

東　

林

中

山田

山田

古田

鈴木

大塚

輿石

畑山

相原

栄次

正勝

忠雄

栄次

大三

正好

澄夫

敏雄

昌二

大三

正好

龍夫
雄　

生

臣

博

久　

良

輝

　博

敏康

邦男

真言

　肇

茂樹

康彦

登 録 日

1 9 6 5 .

1 9 6 7 .

９

２

　6

2 3

1 9 6 7 .  5 .  9

1 9 6 7 .1 1 .1 5

1 9 6 9 .   4 .2 1

1 9 7 0 .1 0 .   5

1 9 7 1 .  9 .   3

1 9 7 1 .  9 .   3

1 9 7 2 .   7 .2 8

:19 7 2 .  8 .   1

1 9 7 2 .1 0 .1 3

1 9 7 3 .  3 .  9

1 9 7 3 .   3 .  9

1 9 7 3 .  4 .  6

シムを用いる溶接型ゲージ（シム付ゲージ）

番　　 号

第 455 0 9 9

　 48 9 6 8 0

4 9 3 2 0 3

5 0 4 7 2 5

5 4 1 1 5 2

5 8 5 1 3 9

6 1 7 4 2 5

6 1 7 4 2 6

6 5 3 9 3 4

6 5 6 5 2 3

6 6 2 1 9 2

6 8 0 5 8 6

6 8 0 6 0 3

6 8 4 7 7 8

―  2 6 3 －

- 一 一

　 外

一
出願国名

フ ラ ン ス

米　　 国

英　　 国

ス イ ス

西ドイツ

米　　 国

両

国

英

米

‾‾ ‾「 ‾ ‾‾‾‾ ‾ ‾‾ ‾‾

国　　 出

登　録　日

1 9 6 6 .

1 9 6 7 .

1 9 6 7 .

1 9 6 8 .

:1 9 7 0 .

６

５

７

５

４

2 0

　 9

1 9

3 1

1 6

1 9 7 0 .1 0 . 2 0

1 9 6 9 . 1 0 .   1

1 9 7 1 .  2 . 1 6

4 7 . 1 0 . 1 2

　 願

一
特許番号

1 4 4 7 5 4 3

3 3 1 8 5 7 3

:1 0 7 5 9 7 5

　4 5 2 9 9 8

1 3 0 0 3 4 6

3 5 3 5 0 2 3

1 1 6 5 8 6 2

3 5 6 2 4 7 0

備 考



番
号

1 5

1 6

1 7

発 明 の 名 称

飛しょう
用円環回
チ

- 一 一

体のスピン検出

紅型水銀スイッ

圧力不惑型流体発振器

ロケットの推力方向を制
御する方法

発明者氏名

三浦　 雅男

遠藤

遠藤

楢崎

中野

征紀

篤和

哲二

富雄

登　録　日

1 9 7 3 .  7 .  3

1 9 7 4 .   5 .  7

1 9 7 4 .  8 .   1

５．　刊 行 文 献（ＴＲ，ＴＭ）一 覧

（a） 報 告(Technical R eport)

T R - 1

Ｔ Ｒ -２

Ｔ Ｒ -３

Ｔ Ｒ -４

T R - 5

Ｔ Ｒ -６

Ｔ Ｒ -７

Ｔ Ｒ -８

Ｔ Ｒ -９

Ｔ R - 9 T

T R - 1 0

T R - 1 1

Ｔ R - 1 2

Ｔ R - 1 3

Ｔ R - 1 4

T R -1 5

Ｔ R -1 6

T R - 1 7

T R - 1 8

T R - 1 9

T R - 2 0

T R - 2 1

選音速風胴測定部に関する予備実験

選音速風胴用 22.5M W 主送 風機
　Ｉ．模型送風機による性能試欧

風胴用角度計の試作実験

回転円板の強度

航空技術研究所（60 cm x 60 cm ）選音速フラ
　の計画と整備試験

番　　 号

6 9 6 1 3 0

7 2 7 5 0 3

7 3 7 4 5 4

ツタ試験設備

高温歪ゲージの温度特性

選音速風胴の測定部

繰返し荷重試談笑置の予備試談

選音速流小榎乱理論の研究（Ｉ）
　一非線形補正理論－

S tu dies on the S m all D istu rb ance　T heory of
　F low （ I ）
　―N onlinear　C orrection T heory―

喰違い角の大きい減速翼列の研究

T r a n so ni c

軟鋼円板の回転による降伏

薄肉開断面梁の自由振動について

衝撃波と境界層の干渉についての兆験的研究

電磁流体の圧皆既境界層

振動算用圧力ピックアップの試作・校正

飲物型鋼微分方程式の混合境界値問題の差分法による数値
　解決

荷電ビームによる気流密度測定の理論的考察

前置静翼翼列と嗅違い角の大きい減速翼列の二次元低速翼
　外注能と回転翼外ﾄ全能との比較

高運算車の回転強度

Blasiu s 型 微分方程式の両側無限遠境界値問題の数値解法

遭音速における二次元操縦面の研究（ I ）

　　　　　　　　　　　　　　　　 ― 26 4 －

外　　 国

出願国名

出

登　録　日

1 9 6 0年 ２月

19 6 0年 ５ 月

19 6 0年 ８月

19 6 0年 ９月

19 6 0年 12月

19 6 0年 12月

19 6 1年 １月

19 6 1年 ３月

19 6 1年 ３ 月

Ju ly 1 9 6 2

1 961年３月

1 961年４月

1961年５月

1961年 ７月

1961年 ７月

1961年 ８月

1961年12月

1961年12月

1961年11月

1 961年1 2月

1 962年１月

1 962年１月

平本
犬島

山内
坂入

　 一

信 彦

正 男 ，

淳 平 ，

小橋安次
高島

佐藤

中井
中村

竹中

村崎

竹内

細川

一

郎
明

　 順

一
特許番号

備　考

石井 孝雄

松木 正勝

富永 守之

長洲　 秀夫
波木井　潔

和郎，永井　文雄

眺一，橋爪　　 宏

泰治

幸彦

寿満

和之，飯田宗四郎

　巌

I w a o H o so k a w a

松本
西脇

佐藤

川井

望郷

望郷

石井

樋口

和田
三好

松木

佐藤

樋口

神谷

正 勝 ，

英 夫 ，

和 郎 ，

忠 彦 ，

近 世 ，

近 也 ，

孝 雄 ，

一 雄 ，

　勇

　甫

正勝

和郎

一雄

信彦

高原
森田

永井

塙

伝田

小沢

柳沢

三好

細川

永井

戸川

北雄

光男

文雄

武敏

幸雄

五郎
憲

甫　

巌

三

文雄

隼人



T R - 2 2

T R - 2 3

T R -24

T R -25

T R -26

T R - 2 7

T R - 2 8

T R - 2 9
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支所百果の曲げ自由振動について

いくつかの型の偏微分方程式の境界値問題のモンテカルロ
　決による解決とその実験

航空技術研究所のターボ・ジェットエンジン要素試験設備

航空技術研究所 ２ｍｘ２ｍ 選音速風胴の計画と構造

次出式超音速風洞のノズルの予備実験

非定常選音遠流の近似解析

疲労亀裂について

１ｍｘｌｍ 吹出式超音速風胴の計画と構造

平板翼の振動について

熱応力を受ける薄翼の安定とその微小観り振動について

補強板の圧縮強度に関する一解析

主翼繰返し荷重訳談笑置

高速細流圧縮機の研究（Ｉ）
　一興型と興列の検討－

高遠軸流圧縮機の研究（Ｈ）
　―雁股試験装置の設計と全体性能

衝撃波風胴による表面熱伝達の実験

S tu dies of th e F low in a L ow P ressure H y personic S h ock
　T un nel U sin g an Electron -B eam D en sito m eter

鋳 鉄のような脆性材料からなる円板の回転強度

高負荷燃焼器の研究（第１報）
　－その性能におよぼす各種囚子の影響の定性的考察－

胴体内圧繰返し荷重試験装置について

幅射熱量計の校正

非定常境界層の相似解とその安定

超音速における操縦面の効きについて

高連舞列の実験について
　(流人角の大きい減速舞列の予備支脈)

固有値問題（コ岨 ,戸＝O の数値解扶

翼の固有振動数に関する一解析法

鋳鉄円板の回転破壊におけるコリオリの力の影響

曲面に沿う境界層

高速軸流圧縮機の研究（Ⅲ）
　一翼の厚さの影響－

境界収縮法による偏微分方程式の境界値問題の数値解法

人間の静的不安定系の制御能力

粒状加熱器の熱特性
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1 962年２月

1 962年２月

19 62年２月

19 62年３月

19 62年３月

1 9 6 2年 ７月

1 9 6 2年 ８ 月

1 9 6 2年:L O月

1 9 6 2年 10月

1 962年11月

1 962年11月

1 962年12月

1 963年１月

1 963年１月

1 963年１月

Jan . 1963

1 963年１月

1 963年２月

1963年２月

1 963年２月

1 963年７月

1 963年２月

1 963年２月

1 963年４月

1 963年６月

1 963年７月

1 963年８月

1 963年９月

1 9 6 3年 ９月

19 6 3年 ９月

19 6 3年 10月

二
＿ ___　　　　 _＿ ＿ _

川
林

栖
息

腸 忠彦
洋一
戸川　隼人

ロ　一雄，高橋 利之
海 良三

航空技術研究所原動機部

航空技術研究所

河崎　俊夫，岡部祐二郎
足形　吉和，安藤　　 尚

細川　　 巌，三好　　 甫

竹中　幸彦

空気力学第二部

川井
戸川
越出

川井
戸川

川井

竹内
小野

松木
宮地

松木
犬山

西脇

彦
人

一　

彦
人

忠
隼
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忠
隼

忠 彦 ，

之
一

勝
雄

和
幸

正
敏

正 勝 ，

耕 一 ，

英 夫 ，

塙　　 武敏
高橋　利之

林　　 洋一

江川　 幸一

飯田宗四郎

大山　耕一

宮地
吉田
岩部

和田　　 勇，松崎

Isarnu  W ada

佐 藤

犬塚

竹内
野原

竹中
小川

和 郎 ，

真 言 ，

永井

鈴木

和之，川島
利雄

幸 彦 ．

鎬 一

敏雄
　晃
往相

利一

文雄

邦男

矩郎

江川　 幸一

小橋安次郎，忌地

河崎 俊夫

近藤
坂口

戸川

川井
戸川

佐藤
　　

木

山

柱

松

犬

西脇

樋口

武田

林

田

崎

蓑

山
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ー
／

博

一

隼 人

忠 彦，

隼 人 ，

和 郎 ，

二 識

正 勝 ，

耕 一 ，

英 夫 ，
雄

峻

識

一　　　

ニ

瑛

光弘
紀雄

夫

一

出

洋

日泉
林

永井

宮地
古田

岩部

能美

文雄

敏雄

　晃
往相
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T R - 7 6

T R -77

T R -78

T R -79

T R - 8 0

T R - 8 1

T R -82

T R -83

T R -84

T R -85

T R -86

T R - 8 7

T R - 8 8

T R - 8 9

T R - 9 0

Ｔ R - 9 0 T

T R -91

T R -92

T R - 9 3

Ｔ R -94

Ｔ R -95

Ｔ R -96 T

Ｔ R -97

T R -9 8

T R - 9 9

T R -1 0 0

T R - 1 0 1

高速軸流圧縮機の研究（IV）
　―N A C A 65 系 興型を修正した近似二重円弧興形の勃興
　相対人ロマツハ数 1.5 までの回転翼列試験－

G alerkin 法 の収束性について

二次元準線型双曲系の特性曲線法による数値解法

引張りまたは圧縮をうける四角弾性平板の大振幅振動の影
　響について

変分法直接解法において解に及ぼす束縛の数値的影響
　一薄肉開断面片持梁の純握り振動の例－

F R P コーティングの断熱特性

多段細流圧縮機の部分負荷特性の簡易計算法

亜音遠流中のパネルフラッタとダイバージェンス（Ｉ）
　一非圧縮流理論一

週音速タービン翼列二次元試験（Ｈ）

回転翼の線形理論（Ｈ）

　一揚力線理論－

高遠多段軸流圧細機の部分負荷特性の一計算法

亜者遠流中のパネルフラッタとダイバージェンス
　　（Ｈ）圧細流理論　（Ⅲ）実験的研究

尾翼，胴体結合構造物の地上振動試験結果に関する定性的

　な吟味

垂直突風および航空機の突風応答に関する実験的研究

ヒステリシス・ループの形，繰返しによる形の変化および
　繰返しの後の塑性流動応力の上昇（第１報　突験，第２

　報　ねじりの場合の理論）

T h e S h ape of ］M ech anical H ysteresis L oop , Its D eform a-
　tion D u e to S tress R ep etition an d R esulting In crease
　in F low S tress (P art 1. E x perim en t,  P art 2.    T heory
　for T orsion )

固体プロペラントの割れ目内への火炎伝ぱ（Ｉ）

ロケット胴体をまわる超者遠流の一近似解法（Ｉ）
　一迎角Ｏのとき－

選者運動安定試験

冥福方向に一様な揚力分布をもつ半無限の後退翼

飛行機の縦の操縦特性に関する二三の考察

A G en eralized F un ctional F orm alism for T urbulence

圧緋 吐と壁形状を考慮した軸流ターボ機械の作動円盤理論
　（Ｉ）
　一軸対称流れ－

後退角 45 ，゚ア スペクト比 4.0 の薄い行持翼の選音速フラ
　ッタ特性に及ぼすテーパ比の影響の実験的研究

計器のよみやすさに関する研究

回松茸の線形理論（Ⅲ）

　一揚力線の方程式の解法－

航空機の着氷気象条件について（Ｉ）

－ 2 6 7 －

1 965年１月

1 965年１月

1965年１月

1965年１月

:1 9 6 5年 １月

19 6 5年 １ 月

19 6 5 年 ２ 月

19 6 5年 ２月

1965年３月

1 965年３月

1 965年５月

1 965年６月

1 965年６月

1965年６月

1965年７月

Jun e　1966

1965年 ７月

1965年 ８月

1 9 6 5年:LO月

1 96 5年1 0月

19 6 5年1 1月

D e c. 1 9 6 5

1 9 6 5年 12月

1 965年12月

1966年２月

1966年２月

1966年 ２月

大山
西脇
片山

鳥海

三好

田寺
泉　 日

塙

竹中
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米

F uiio N ak anishi,
Y asuo S ato ＆
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五代

谷

富文

　喬

小橋安次郎
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河野　長正

河崎　俊夫

荒木　　浩

Iw ao H osokaw a

藤井　昭一

中井

安藤

三好
石川

市川

古 関　 昌 次 ，

泉　 日 出夫 ，

峰 岸 正 勝

幌一，高木　 俊朗

楽勝

範子，岡部　正典
澄子

輝雄

一
雄
木
幹

寺

田

田

太
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　　　　　　誌　　　　　　　　　　　　　　 名

ロケット胴体をまわる超音遠流の一近似解法（Ｈ）

　一迎角のあるとき－

B asic C o n sid er ati o n s fo r T r ea

　 － A F u n c tio n al A p p r o a c h

　 cal M e ch a ni cs―

tin g N on -E quilibriu m Fluid s
to N on -E quilibriu m Statist!-

冥 福方向に一様な揚力分布をもつ三次元後退翼のそり

パイロットの心理的負担に関する研究（Ｉ）
　一操縦時の脈拍と呼吸の変化一

週音速における操縦面の逆効き

円錐型電磁衝撃波管内の流れ

二次元週音速衝動タービン冥列の一実験

大型空気エゼクタの研究

電磁流体の非粘性境界層

A n A sy m p totic S olu tion of the N onlin ear E qu ation s　of

　M otion o f an A irplane

圧倍吐と壁形状を考慮した軸流ターボ機械の作動円盤理論
（且）
一円周速度のある流れ一

地面近くでホバリングするヘリコプタ・ロータに関する実
　験

フライングテストベッドの高度制御システムの検討（ I ）

N A L -16 ロケットの研究試作および飛しょう実験
　－Ｄ型およびＩＴ型－

50cm 極超音速風胴の計画と構造

弾性振動方程式の差分解に関するエネルギー不等式

高負荷燃焼器の箱形模型による実験

多次元１時季線型双典型方程式の解の存在について

航技研フライングテストベッドの姿勢制御方式の検討

パルスレシオ変調回路およびその修正回路について

失速が起こるような高い迎角で，調和振動する二次元翼に
　働く空気力に対する半実験的理論

姿勢制御用空気ジェットノズルの研究

Ｆ Ｍ 多 重 テ レ メ ー タ の 動 特性

E x p eri m e n tal an d C alcu l ate d R esu lts o f S u p e rs o ni c F l u tter

　 C h ar a c te ri stics o f a L o w A sp e c t-R a tio F l a t-P l ate S u r -

　 fa ce s

高 負 荷 燃 焼 器 の 箱 形 模 型 に よる 実 験 （Ｈ ）

周波数変換による微小回転角の計測

幅射加熱による固体の熱的物性値の測定法

金属箔による円管流の熱絶縁

―  2 6 8 －

発行年月

一
1966年 ３月

M ar. 1966

1966年 ４月

1966年４月

1 96 6 年 ５月

1 9 6 6年 ５ 月

:1 9 6 6年 ６ 月

1 966年７月

1 966年８月

A u g. 1 966

1966年８月

1966年 ８月

1966年 ８月

1966年 ８月

1 9 6 6年 ９ 月

19 6 6年 10月

19 6 6年 10月

19 6 6年 10月

19 6 6年 11月

19 6 6年 11月

19 6 6年:L2月

19 6 6年 12月

1966年12月

Tan . 19 67

1967年 ２月

1967年３月

1967年３月

1967年 ３月

　　著

谷　　　喬

Iw ao H osokaw a

河崎

三好
岡部

神谷

松崎

近藤
山崎

者

俊夫，海老原正夫

範子，百名　盛之
正典

信彦，瀬川　晋策

利一

　 博 ，

紀 雄 ，

藤 井　 昭 一 ，
菅 原　　 昇

蓑田
古川

五味

井上　建上

H iroshi E ndo

藤井　昭一

光弘
　昇

光男

幸尾　 治朗，岡　　 遠一

武田　　 峻，甲斐　忠夫

ロケット性能研究室

極超音速風胴建設グルー
プ

三好　　 甫

大塚　貞吉

相波　哲朗

小島　清史

武田　　 峻
小川　敏雄

村上　　 力

磯貝　絃二

滝深
藤枝
渋谷

直人
郭俊
昭義

福田 廣

堀川　勇壮

森　　 幹彦

西村

田辺

博史

義一

新 田　 慶 治 ， 桜 井　 善 雄

松 崎　 良 継

Eii ch i N a k ai ,    T o s hir o

T a k a gi ,     K oji I so g ai ＆

T o sh iy u ki M orita

大塚
相波

大月
円居

小川

井上

貞吉，福田　　 廣
哲朗

正男，鈴木　孝雄
懐胎

鎖一

建二
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T R - 1 8 9
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T R -191

T R -1 92T

T R -1 93

T R - 1 9 4

T R -1 95

T R -1 96

T R -1 97 T

T R - 1 9 8

T R - 1 9 9

T R - 2 0 0

T R -201

T R -202

T R -203

T R -204

T R -205

T R -206

T R - 2 0 7

T R - 2 0 8

T R -209

T R -210

　　　　　　詰

ロケット搭載用伝送線路型アンテナの解析

名

ホ ー ル 効 果 を 用 い た 地 磁 気 式 姿 勢 計 の 研 究

浮 動 型 １ 自 由 度 積 分 ジ ャ イロ の 不 等 弾性 誤 差

A n aly sis o f th e A n is o el a stic E rr or s　of a F l o a te d　Si n g le

　 D e g re e o f F r e ed o m I n te g r ati n g G y ro

誘導制御を含んだロケットの運動のハイブリッドシミュレ
　ーション

超音速における鈍い物体の干渉

N early -F ree-M olecule-F low の物体の抵抗

T ran sien t C ou ette F lo w of R arefied B in ary G as M ix tures

サ ーボ弁の非線形流量特性を考慮した油圧サーボ系のシミ
　ュレーション研究

直接式
　一族
誘導法を用いた誘導システムの誤差
測および制御システムの誤差の影響一

箱型主翼構造模型のひずみ分市とたわみに関する計算と実
　験
回転式動安定測定装置による選音速試験

W in d T un n el I nv estigation of the S T O L A irplan e, w ith
　A ttention to th e R elation s b etw een th e A erody nam ic
　C h aracteristics an d the W ak e S tructure

低マ ッハ数における翼型抗力の計算

鈍い頭部を有する円筒物体まわりの超音速流れ

フライングテストベッドの高度制御システムの検討（Ｈ）
　一シミュレーションによる二，三の問胤白､の検討－

F A -200 改機 の風胴試験（Ⅲ）地面効果

過激化水素分解ロケットの実験

固体ロケット多分カテストスタンドの精度について

ジェットエンジン燃焼器の燃焼性能の研究

差分法による二次元非定常ノズル流の数値計算

航空機の横操縦を行なう人間の動特性についてのシミュレ
　ータ実験－ １自由度の場合一

境界屑内圧力変動による板の振動解析（Ｉ）
　一周辺単純支持板－

ガスタービン燃焼器

フライングテストベッド用偏向ジェットパイプの模型実験

自由飛行模型 F F M -10 の空力特性について

－ 2 71 －

発行年月

-
1969年12月

1 9 6 9年 12月

19 7 0年 １月

Ju n e 1 9 7 3

1 9 7 0年 １月

19 7 0年 ２月

19 7 0年 ２月

M ar . 1 9 7 0

1 9 7 0年 ３月

19 7 0年 ５月

19 7 0年 ５月

19 7 0年 ５月

M a y 1 9 7 0

1 9 7 0年 ５月

19 7 0年 ６月

19 7 0年 ６月

19 7 0年 ７月

19 7 0年 ７月

19 7 0年 ７月

19 7 0年 ７ 月

19 7 0年 ８ 月

19 7 0年 ８月

19 7 0年 ９月

19 7 0年 ９月

19 7 0年 10月

19 7 0年 ６月

　 著
-
田畑
三浦
塚本

木村
松崎

大月
田畑
円居

者

雄

継

善

良

非

時

桜

松

　

Ｉｚ　

Ｉ
ｆ

治

男

男

浄

雅

憲

　茂
良継

正男
浄診

察診

田畑　 浄治

新宮
鈴木

M asao O tsuki,
H irokim i Shin gu ,
Jyoji T abata,
T ak ao S u zu ki ＆
S higeharu E n k yo

輿石森
冠
谷
榊
近
恩

　

タ　

タ　　　

ーｚ

喬

三

郎

瑛

　

盛

次

　

原

藤

地

　皐，中
英彦，大石
昭夫，本間本間
河本
野田

博公
孝雄

夫
見

遣
巌
一

正　

幸　

順

山本　稀義

K atsuhisa K oura

輿石　　 肇，鈴木　崇弘
中村　光義

松島　弘一，新田
大坪　孔治，志甫

久能　和夫

小橋安次郎，河野
西　　武徳，宮沢
N orio Inum aru,
K iyomi K itam ura,

慶治
　徹

長正
欧文

N agakatsu K aw ah ata,
H itoshi T ak ahashi ＆
T om oaki S u zuki
河 崎　俊夫，石田　洋治

河本　　 巌

堀川　勇壮，甲斐　忠夫

廣 末　 健一 ，

桑 野　 尚 明 ，

清 水　 昭 紀 ，

石 井　 進一 ，

鎮 西　 信 夫 ，

工 藤　 賢 司

大 塚　 真 言 ，

本 間　 幸 言

石黒 登 美 子

別 府　 康 郎 ，

吉 田　 純 一

藤森　 義 典

木
内
鈴
堀

田辺

崎
本
何
回

邦 男 ，

正 司 ，

義 一

俊 夫 ，

　 巌

高橋　　 宏
小野　孝次

種村　利春

山田　　晃
引地　豊三

堀内　正司

坂井　紀穂

田丸

斎藤

卓
隆

斎藤　秀夫
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N o。 誌　　　　　　　　　　　　名 発行年月 著　　　　　者

T R -211

T R -212

T R -213

T R -214

T R -2ﾆL5

T R -216

T R -217

T R -218

T R -219

T R -220 T

T R - 221

T R -222

T R -223

T R -224

T R -225

T R -226

T R -227

T R -228

T R -229

T R -230

T R -231

T R -232

T R -233

T R -234

T R -235

ジェ ット・フラップ・ロータのホバ特性に関する一模型実
　 験

二重噴流の空力的騒音

ジンバルエンジン駆動用 D P F 方式油圧サーボの試作研究

軸流圧縮機動質植込部の疲れについての実験的研究
　 一隙間のあるピン接合一

ジェット輸送機の操縦のタスク　アナリシス

横風中の３次元乱流ジェットの湾曲の発達

人工粘性付 L ax -W en droffお よびその変形差分法に間する
　 数値実験

軸流回転機の質の振動について
　（Ｈ）質根部による振動減表

二次元非圧縮性乱流境界層の近似について

A p plication of D orodnitsy n ' s T echniq ue to C o m pressible
　 T w o -D im ension al A irfoil T h eories at T ran sonic S p eeds

先端の鈍いフレヤつき物体の空力粋既

東北地方太平洋沿岸航空路上における乱気流観測

球の仮想質量の円筒境界干渉

炊出しをともなう鈍頭物体の衝撃波離脱距離

ＮＡＬ-３５ＤＴ 型ロケットの構追試験

薄い片特後退角質の選音速フラッタ特性におよぼす集中質
　 量の位置の影響について

高負荷燃焼器の空気孔からの流れについて（Ｈ）
　 一二孔の実験および簡単な解析方法－

自由飛行模型 F F M -10 の遅 動特性と飛しょう試験におけ
　 るデータ処理法

単発 S T O L 実験 機（F A -200X S）について

アナログトルク平衡方式による浮動振子型加速度計の研究

高温タービンノズル質二次元質列試験
　 一第１報　対流冷即興の実験結果について－

高温タービンノズル質二次元質列試験
　（第２報　対流冷即興の数値計算及びアナログ法による質
表面温度分布について）

P S D 法の大気乱れに対する航空機強度設計への応用とそ

　 の問題点

G reen 関数をラプラス方程式に適用した解法による冷却タ
　 －ビン質の温度分布の計算

自動着陸予備実験
　（1）電波高良計の性能試験

1 9 7 0年 ９ 月

19 7 0年 ９ 月

19 7 0年 ９ 月

19 7 0年 ９ 月

19 7 0 年ｎ 月

ﾆ19 7 0年1 1月

19 7 0 年 ９ 月

ﾆ1 9 7 0年 10月

19 7 0年 10月

O c t. 1 9 7 0

1 9 7 0年 10月

19 7 0年 10月

19 7 0年ｎ 月

19 7 0年 12 月

19 7 0 年11 月

19 7 0年ｎ 月

19 7 0年 ﾆL2月

1 9 7 0年 12月

19 7 0年 12月

19 7 1年 １月

19 7 1年 １月

19 7 1年 １月

19 7 1年 １月

19 7 1年 １月

19 7 1年 ４月

吉茂田真率，岡　　遠一
高沢 金谷，戸田　亘洋

河野　長正

畑山　茂樹，輿石　　皐

池田　為治，山岸　　崇

樋口　一雄，百名　盛之
三好　範子，岡部　正典
川原　弘靖

遠藤　　詰，中村　正義

安喜　隆幸

宮地　敏雄，星谷　昌二
祖父江　靖，網千　三郎
熊谷　隆王

尾形　吉和

Junzo Sato

谷　　　喬，河本　　巌
榊原　盛三，野田　順一
樋口　　博(東京大学)

竹内　和之，小野　幸一
山根暗三郎，矢沢　健司
外崎　得雄

河野　長正

吉永　　崇

ロケット構造研究グルー
プ

中井　眺一，森田　甫之
高木　俊朗

相波　哲朗，井上　真幸

高島　一明

飛行実験部

大月　正男，鈴木　孝雄
円居　繁治

吉田　豊明，高原　北雄
能瀬　弘幸，井上　重雄
三甘言則雄，臼井　　弘

吉田　豊明，高原　北雄
龍顔　弘幸，井上　宣雄
三村富国雄，臼井　　弘

竹内　和之，山根暗三郎

西村　英明

樋口　一雄，堀川　勇壮
森　　幹彦，小川　鎖一
真柳　光美，渡辺　　顕
名越　孝行
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T R - 2 36 T

T R - 2 3 7

T R - 2 3 8

T R -239

T R -240 T

T R - 2 4 1

T R - 2 4 2

T R - 2 4 3

T R - 2 4 4

T R - 2 4 5

T R -2 46

T R -247

T R -248

T R -249

T R -250

T R -251

T R - 2 5 2 T

T R -253

T R - 254

T R -2 55

T R -2 55T

T R - 2 5 6

T R -2 57

T R -258

T R -259

T R -260

T R -261

T R -262

S m all-S train D efor m ation s Su perp osed on Finite D e for -
　m ations　o f H ighly E lastic In com pressible M aterials,
　P art 1.　C on stitu tive E qu ation s

自由飛行模型 FFM -10 による縦の動安定特性の飛しょう
　兆験

リフトジェットエンジン JR 100H の動特性について

昇華アブレーションの直接解法

A M eth od for the C alculation of Liftin g P oten tial F low
　P roblem s ( 1 )
　T heoretical B asis
Y S -11 A -500 /60 0 型主 翼疲れ試験
　I . セーフライフ試験荷重と試験方式

熱線による３次元平均速度ベクトルとレイノルズ応力の測
　定

揚力をもつ物体のまわりのポテンシャル流れの計算法
I .　その理論的基礎

超音速風胴における動安定微係数の測定

ヘリコプタ高度・速度縮図および臨界決定点の解析的推定
　法

梁の大変形問題の解析について

任意物体のまわりの自由流線理論

亜音遠流中における二次元買上の圧力分布の粘性効果を考
　震に入れた計算法のプログラム

一般化 N ew ton -R ap hson 法 の計算機容量問題に対する改
　良最適化アルゴリズム

はりの大変形解析

対称スピン衛星のニューテーション運動による慣性力の場
　とそのニューテーションダンパヘの応用

A S tu dy of Su bsonic, T w o- D im ensional W all-In terferen ce
　E ffects in a P erforated W in d T u nn el w ith P articular
　R e feren ce to the N A L 2 m X 2m T ransonic W ind T un -
　n el―In ap plicability o f the C on ven tional B ou n dary C on -
　dition
圧縮性流れにおける翼型抗力の計算

翼と不連続境界との干渉について

地球の電力の作用下にある人工衛星の運動に関する研究

T h e S tudy on th e M otion o f an A rtifi cial S atellite in th e
　E arth's G ravitational F ield

リ ジッドヘリコプタロータのホバリングにおける縦揺れ減
　衰モーメントについて

周期的な軸力を受ける結合柱の安定

三次元準最連直接式誘導法

回転駆動振動検出型レートジャイロの研究

気沈金温度測定装置の試作

光弾性皮膜法による固体推進薬のひずみ測定

異径二円筒殼をコーンで連結した軸対称殼の有限要素法橋
　造解析
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‾二 ‾ ‾

J u n e 1 9 7 1

1971年４月

1971年５月

1 971年６月

July 1971

1 9 7 1年 ７月

1 9 7:L年 ７月

19 7 1年 ７ 月

1971年７月

1971年８月

1971年11月

1971年９月

1971年11月

1 9 7 1年 10月

19 7 1年 10月

19 7 1年 11月

Jan . 1 9 7 2

1 9 7:L年 11月

19 7 1年 11月

1 9 71 年 12月

A u g . 1 9 7 2

1971年11月

1972年１月

1972年１月

1972年 １月

1972年１月

1972年１月

1 972年１月

T atsu zo K og a

埼

藤
本

尾
山
畑

河
斎
河

西
杉
大

夫
夫

巌

俊

秀

健 二 ，

七 契 ，

敏 美

塙
高島

遠藤
越沼

久保田弘敏

M asao E bih ara

内
田
竹
朝

拝

武敏
一明

征紀
　威

和之，野原　利雄
洋雄

良生，中谷　輝臣

海老原正夫

高島　一明
関根　英夫

古茂田真幸

泉　日出夫

高橋　　 悍

海老
小此

志甫

多田

村上

榊原　盛三

原正夫，石田　洋治

木時雄

　 徹

保 夫 ，

　 力 ，

日下

狼

M a sa o E bi h a r a

和夫

嘉彰

石田　洋治

犬丸　組夫

武内　澄夫，松島　弘一

S um io T ak euchi ＆
K oichi M atsu shim a

高深　金吾

佐野

大坪

山田

西尾
越沼
臼井

越出

小河

政明

孔治

　博

慎一

昭紀

龍顔
井上
大畑

弘幸
重雄

敏美
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　 N o.

-

T R -312

T R -313

T R - 3 1 4

T R - 3 1 5 T

T R - 3 1 6

Ｔ Ｒ -３:L7

T R - 3 1 8 T

T R - 3 1 9

T R - 3 2 0

T R - 3 2 1

T R -322

T R -323

T R - 32 4

T R -325

T R -326

T R -327

T R - 328

T R - 329

T R -330T

T R -331

T R - 3 3 2

T R - 3 3 3

T R -334

T R -335

T R -336

T R -337

T R -338

_
コ

　　　　　 誌　　　　　　　　　　　　 名

最摘制御理論を応用したフレア制御系について

ＢＴＥ箕型の選音速二次元具列についての一実験

低アスペクト比後退角平板翼の選音速フラッタ特性におよ
　ばす翼端付加質量の垂心位置の影響

N atu ral V ibration　an d　F lu ttr　o f　C ylin drically　C urved
　P an els

推力
　の
中新型固体ロケット用プロペラントの組成と圧力指数
関係

ファンエンジンの性能に関する考察

A C onv ergen ce th eorem of N onlin ear S em igrou ps an d I ts
　A pplication to fi rst O rder Q uasilin ear E qu ations

フラ イングテストベッド全損作動実験
　一予備・第１次・第２次実験－

地球の重力の作用下にある人工衛星の運動に間する研究
　一巡動か長期間にわたる場合－

空冷軸流タービンの空力性能に関する研究
　　(第 １報　空冷タービンの設計および全体性能に関する
　実験研究)

ＩＣ演算増幅器を利用した乱流頻良計

月と太陽の引力の作用下にある地球の人工衛星の運動に関
　する研究

偏揺れ振動するＴ型尾具に働く，非定常ローリング・モー
　メントの測定

ロケットの分離特性に関する研究

電子衝撃型水銀イオンエンジンの研究

ガ スタービン燃焼器のライナにおける伝熱

連続板の振動

ジェットエンジン用薄肉組立ロータの曲げ剛性 (静荷重試
　験と振動試験による測定と有限要豪快による計算)

O n the Linear T h eory o f T hin E lastic S hells

非線型層流安定理論と数値計算(第一報)べき級数展開によ
　る O rr S om m er feld 方程式の数値解法

非線型層流安定理論と数値計算(第二報)平行流における有
　限撹乱理論と二次元 P oiseuille 流れへの適用

非線型層流安定理論と数値計算(第三報)平板境界層におけ
　る有限撹乱の計算

音波と乱流の干渉によるソニック・ブーム波形の変形

航空宇宙技術研究所突風風胴の計画と整備試験

モアレ法によるひずみ解析
　(耐熱格子および測定精度について)

回 転駆動振動検出型ジャイロの運動方程式の一解析

誘専用浮動型慣性センサに用いる自己制御型ハ極磁気軸受
　方式の理論解析

　　　　　　　　　　　　　　　　　 ―  2 76 －

発 行年月

1973年３月

1973年３月

1 97 3年３月

A pr. 1973

1 97 3年４月

1973年５月

Ju n e 1973

1973年 ６月

1973年 ６月

1973年 ６月

1973年 ６月

1973年 ７月

1973年 ６月

1973年 ７月

1973年 ７月

1973年 ７月

1973年 ７月

1973年 ７月

July 1973

1973年７月

1973年７月

1 97 3年７月

1 97 3年８月

1 97 3年９月

1 97 3年９月

1 9 7 3年 10月

19 7 3年 ９月

著

渡辺
ｒ
－
－

Γ
一
ィ
溥

．

Ｊ
Ｊ
ノ

こ

√
・
ｒ
ｔ

ｌ　

Ｕ

坂

高

中

葉

高

Ｙ

顕
一

昔

日
森

　 者

一
堀川　勇壮

近藤　　 博
岩下 敬吾

井　幌一，森田　 甫之
池　孝男，東久保正年
橋　　 実

nji M atsu zaki

代

藤
村

崎
根

五
伊
程

高
閲

言 文 ，

克 弥 ，

利 春 ，

忠 雄 ，

静 雄

清水
西村

藤原

森田

盛生
久男
　勉

光男

T ad ay asu T ak ah ashi

人

義
悛
人
一

直
昭
敦
義
幸

葎
谷
枝
本
野

滝
渋

藤
宮
小

武内

山本

皆瀬
臼井

綿貫

武内

川

藤
市
安

椙波
林

宮
星

澄夫

孝 正 ，

弘 幸 ，

　 弘 ，

恋 情 ，

澄 夫 ，

輝 雄 ，

楽 勝 ，

辺
川
斐

時

田
小
甲
高

義一
敏雄
忠夫
忠雄

高原　北雄
井上　宣雄
三村富則雄

佐藤　浮遊

松島　弘一

磯貝　絃二

江尻　　 宏

グループ
グループ
嘉宏，東
勝弘

哲朗

久雄

洋一，川井　忠彦

地　敏雄，小河　昭紀
谷　昌二，祖父江　靖

T atsu zo K og a ＆
Su su m u T oda

伊藤　俗説

伊藤　俗説

伊藤　俗説

河野
床
上
木

沢
村
青

山田

滝沢
鈴木

長 正

健 一 ，

義 隆 ，

由 雄

　 博

　 実 ，

孝 雄

北村
進藤

大月　正男
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T R -3 39

T R -3 40

T R -3 41

T R -342

T R -343

T R - 3 4 4

T R - 3 4 5

T - R 3 4 6

T R -347

T R -348

T R -350 T

T R -351

T R - 3 5 2

T R -353

T R -3 54

T R - 3 5 5

T R - 3 56

T R -3 57

T R - 357 T

T R - 3 5 8

T R - 3 5 9

T R - 3 6 0

T R - 3 6 1

T R - 3 6 2 T

T R -363

T R -364

T R -365

T R -366

　　　　　　詰　　　　　　　　　　　　　 名

後退翼模型の選音速風胴試験結果

半径方向励磁ヒステリシス型ジャイロモータの研究

推力中新型固体ロケット用プロペラントの消火圧力

回転駆動振動検出型加速度計の研究

一様流中に大きな角度で吹出したジェットの径路と誘導速
　度場

対称スピン衛星のガスジェットによるニューテーション能
　勤制御

液体ロケットターボポンプ用平板ヘリカルインデューサの
　実験的研究

乱気流上下速度成分の翼幅方向分布の観測

多軸ターボファンエンジンの設計点外性能

境界潤滑におよぼす雰囲気の影要

具胴結合構造物の動的応答の解析例（I ）

T im e-resolv ed Sp ectroscopic M easu rem en ts B ehin d In ci-
　d en t an d R efl ected S h ock W av es in A ir an d X en on

低圧下での気相における自燃性推進薬の着火

境界層遷移点の測定法

加速度場におけるコンポジット推進薬の燃焼

風によって衛星打上げ用飛しょう体に生ずる曲げモーメン
　トおよび振動加速度

飛行火験データからカーブ・フィッテングに
　数を求める方法について

より安定微係

遅れ微分制御系に対する最適問題(最適解の存在と一意性)

O p tim al P roblem for D elay -D ifferential C on trol Sy stem s

　(O n the E xisten ce and U niq uen ess o f O ptim al S olu -
　tion )
フラ イングテストベッド高度制御拘束実験
　一第３次実験－

ストップホールによる 2024-T 3 アルミニウム合金板材の
　疲れ古裂停止効果

航空機用アルミニウム合金 2024-T 4 板材における疲れ寿
　介のばらつきと S-N 曲線との関係

質型断面を有する片持後退角質の選音速フラッグ特性の実
　験的研究および行持平板後退角質との比較

In teraction of a S h ock W av es w ith a B urnin g D rop

は り板結合構造物の振動について（IV）

空冷タービン翼の非定常熟応力軽減について

図形入出力装置を使用した電気回路解析

カーボン複合材の曲げ疲労強度
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発 行 年 月

197 3年 10月

19 7 3年:L1月

19 7 3年 10月

19 7 4年 ３月

19 7 3年 10 月

19 7 3年10 月

19 7 3年1 0月

19 7 3年 10 月

1 9 7 3年11 月

19 7 4年 １ 月

1 9 7 3年 12月

D e c. 1 9 7 3

1 973年12月

1973年12月

1973年12月

1974年 １月

1974年１月

1974年２月

F eb . 1974

197 4年３月

197 4年３月

197 4年４月

197 4年５月

M ay 1974

197 4年５月

197 4年５月

197 4年５月

197 4年６月

著

海老
小此

山田
代

藤
村

五
伊

橿

山田

遠藤
中谷

原

本

飛田和

村上

　　　　　 者

正夫，瀬川　晋策
　　　　　

Ｉ
／　

Ｉｚ　

タ　　　　　

ーｚ

雄

博

文

弥

春

柿

渋

時　　

富

克

利

輝 臣 ，

　 茂

　 力 ，

上 条 謙 二 郎 ，

小野

竹内

森田

幸 一 ，

和 之 ，

光 男 ，

清水
西村

藤原

秦野
戸田

盛生
久男
　勉

明
洋
尚
亘

中島　　 厚

鈴木　昭夫

外崎 得雄

山根暗三郎

関根 静雄

西村　　 允，松本　　 豊

塙　　 武敬，小松　敬治

T ak ashi Y oshin ag a

　
Ｉ
ｆ　　　　

Ｉ／　　

ｙ　

タ

博

博

坦

一

敏

男

彦

　　　

神

道

宗

英

本

島

合

井

谷

川

坂

官

府

百

二

泉

森

鈴木　昭夫

国

岡
橋

小

新
高

保男

　嵩
　守

別府　康郎，坂井　紀穂

畑山　茂樹

Shigeki H atayam a

潭
水

斐
辺
谷

流
言
甲
田

渋

寺田

義 一 ，

昭 義 ，

博 之 ，

小川

藤枝
小野
島崎
後藤

角田

雄

俊
一
雄
夫

敏
郭
幸
恵
芳

義秋

下河　利行，浜口　泰正

森田
菊池
甫之
孝男
中井　幌一

J
.
A
. 
N i c o l i s  &

　　 ●　　　　 ●　　　 ●　　 ●●H i r o s h i M i y a j i m a

塙

吉田

磯部

古田
植嶋

武 敏 ，

豊 明 ，

俊 夫

小松

松木

敬治

正勝

敏康，野口　義男
正道
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T M - 1

T M - 2

T M -3

T M -4

T M -5

T M -6

T M -7

T M -8

T M -9

T M -1 0

T M -1 1

（b） 資　料 (T echnical M em orandum )

高マッハ数風胴について（Ｉ）

航空技術研究所計数型電子計算機設備
　プログラムライブラリー（Ｉ）

ＹＳ水平尾翼後桁取付部静荷重試験・疲労試験報告書

18cm x 20cm 超音速風洞について

選者遠流の線形理論

18cm  X  1 8cm 選音速風洞整備試験

慣性力形疲労試験機

アルミ合金の前歴が疲れ寿命におよぼす実験的研究

方向性次元解析と相似解に関する覚書

D A T A T R O N ２０５ 用 A L G O L 58 使用法について

光弾性による高速車盤の縞模様

　　　　　　　　　　　　　　　　　 ―  2 79 －

‾二 ‾ ‾‾　　　 ‾

木
木

口
好

平
縞

柄
三

能美
鳥海

斎藤

長洲

細川

橋本

竹内

池田

甲藤

高橋

永井

清水 福寿

川
橋

垣
蔀

戸

高
板
佐

多田

伝田

隼人
利之
芳雄
保子

保夫

幸雄

井上 政一

山根暗三郎

坂元思無邪

小出　 勉

1961年11月

1962年２月

19 62年２月

19 62年５月

1 962年８月

1 962年８月

1 962年８月

1 962年９月

1963年２月

1963年２月

1963年 ２月

Ｉ
♂　　　　

９　

９　

タ

一

旦

雄

甫

力

　　　　

一

良 三 ，

浩 一 ，

秀 夫 ，

巌

登

和 之 ，

為 治 ，

好 郎 ，

利 之

文 雄



　 N o .

T M -12

T M -13

T M -14

T M - 1 5

T M - 1 6

T M - 1 7

T M -18

T M -19

T M - 2 0

T M - 2 1

T M -22

T M -23

T M -24

T M -25

T M -26

T M -27

T M - 2 8

T M - 2 9

T M -30

T M -31

T M -32

T M -33

T M -34

T M - 35

T M - 3 6

T M - 3 7

T M - 3 8

__ _二　　　　 ＿ ＿

　　　　　　詰　　　　　　　　　　　　　 名

コーティングの断熱効果に関する実験

遵音速における45o後退角質の予備的フラッタ実験

変断面片持梁固有振効数の一計算方法について

ジェット中間練習機のフラッタ確認試験報告

フラッタ試験設備測定部変換ノズルの予備試験

ＶＴＯＬ 機用 Jet Lift E ngine に関する一考察

ヘリコプター振動のパワースペクトル解析

吹出式超音速風胴による実験データの処理方式について
　（Ｉ）

ｈ回大知ﾂ回とjﾙ 超音速風胴における A G A R D 標準模型Ｂ

国産中型輸送機 Y S -11 主翼疲労試験（第１報）

試験用飛しょう体の選音速風胴試験（Ｉ）

人工衛星用多段ロケットの初期計画

円輪と薄肉円筒の回転強度の関係

D A T A T R O N ２０５ 用 A L G O L ５８ の P rocedures　ラ イブラ
　リ

吹出式服胴の圧力制御（フラッタ試験設備の場合）

選音速説服における高遠目標機のピトー静圧および補助翼
　舵効き試験（Ｉ）

一段式観測ロケットの超音速服胴試験

選音速フラッタ試験設備の改造および整備試験

二股式ロケット飛しょう体の揚力および圧力中心推定法

亜音速ジエット輸送機の選音速風胴における試験

選音速風胴の防音

非定常境界層の選移の研究に使用された定温変型熱線風速
　計について

極超音速風胴ノズルの境界層抽正について

小型超音運搬の速音速および超音速風胴試験（Ｉ）

選言巡タービン翼列二次元試験（第１報）

気体の不完全性を考慮した極超音速風胴ノズルの設計計算
　法

ＡＧＡＲＤ -Ａ 標準 模 型 の 超 音 速 三 分 力 試 験

－ 2 80 －

発行年月

1963年 ３月

1963年 ３月

1963年 ３月

1963年４月

1963年４月

1963年６月

1963年６月

1963年６月

1 9 6 3年 ７月

19 6 3年 ９月

19 6 3年 10月

19 6 3年 12月

1963年ｎ 月

1964年１月

1964年１月

1964年１月

1964年１月

1964年２月

1964年３月

1964年 ３月

1964年４月

1964年４月

1964年５月

1964年５月

1964年５月

1964年５月

1964年６月

　 著
-
竹中
林

中村
井
海

井
村
村
本
藤
尻

井
木

綺
中

野

中
鳥

中
中
西
高
安
江

中
高

鳥
山

小

新井

高本
斎藤

竹内
北谷

高木

五代
清水

永井

高橋

橋爪

高本

谷
榊原

中井
安藤

者

幸彦、小川　鎖一
洋一

幌一，小原
　

ア　

ーー　　

ｉ　

タ　

多　

タ　

？　　　　

Ｉｚ　

タ　　

タ　

ーｆ　　　　　

ｌ

　
⊇

一　

フ

胆

史

朗

勝

宏

一

朗

雄

夫

一　

息

吹

良

吹

泰

博

後

塵　

吹

俊

恵

寵

幸

原
藤

爪

小
安

橋

瑛

瑛
勝

次

　　

泰

一
瑛
之
雄

義　

甫
忠

辺
原
田
田

口
小
森
河

爪
木

水
井

橋
橋

松

藻　　

堅

　宏
　登

正勝
昭一

亘利

喬

志

郎

夫

　　　

四

治

　　　

宗

　

井

田

井

谷

新

飯

中

　

タ　

ー／　　

タ　

ーｚ

治

夫

之

勇

廣

秀

和

皮

廣 治

言 文 ，

英 範

文 雄

利 之

　 宏 ，

廣 治 ，

　 喬 ，

啓 三 ，

幌 一 ，

楽 勝 ，

小 橋 安 次 郎 ，

河 崎　 俊夫 ，

牛 田　 健二 ，

校註　 敏 之 ，

長 洲　 秀夫
木
原
井

高
石
浅

外立 政隆

近藤　　 博
山綺　紀雄

毛利　　 詰

高本
石原

山中　 龍夫

中井

竹内

原
外立

橋爪
高本

宮沢

竹内

高橋

山本

内
原
竹
杉
原

眺一

　理

亘利
政隆

　宏
俊朗

散文
理

宏

律義

　理
尚明
亘利

蓑田　光弘

廣治，斎藤　秀夫
久蔵



　　N o .

T M - 3 9

T M - 4 0

T M - 4 1

T M - 4 2

T M - 4 3

T M - 4 4

T M - 4 5

T M -46

T M -47

T M -48

T M -49

T M -50

T M -51

T M -52

T M - 53

T M - 54

T M -55

T M -56

T M -57

T M -58

T M -59

T M -60

T M - 6 1

T M -62

T M -63

T M - 6 4

　　　　　 誌　　　　　　　　　　　　 名

相似板垣音遠流におかれた半球面上の境界層の遷移に及ぼ
　す粗さと冷却の結合影響

国産中型輸送機 Y S-1:L 胴 体疲労試験（Ｉ）

　一繰返し荷重の算定と試験の実施－

抵抗線歪ゲージのゲージ率測定

実在着氷条件の測定について

小型超音速機の選音速お よび超音速脱腸試験（Ｈ）

高負荷燃焼器（アニュラ模型）の実験結果

国産中型輸送機 Y S -11 主翼疲労試験（第Ｈ報）一機体の
　被害状況－

翼胴結合金具の疲労粋ﾄ生

ローター後流中のヘリコプター胴体の抵抗について

仮題言巡風胴用ペダル加熱器の予備実験

Q ueen-Air 機の失速特性

L S-A 型ロケットの曲げ附詮および振動試験について

超音速風胴空カデータ表示記縁談置

超音速目標機の選・超音速風胴試験

ベクトルのノルムと行列のノルム
　その他への応用一

熱衝撃試験用風胴整鋼試験

―数値解法の収束条件

ロケット模型風説試験における超音速相似則の応用

2024- T 4 アル ミニウム合金平滑丸棒の常温回転曲げ疲労
　試験

極超音速における軸対称物体の前面抵抗

試験用飛しょう体の超音速風説試験

ジェットリフトエンジン空気取入口の兆験（Ｉ）

吹出式超音速風洞における実験データの処理方式について
　（Ｈ）

ク イ ンエ ア 機 の風 胴 試 験

高温歪ゲージの温度特性試験

2024-T 3 アルミニウム合金の有孔補強平板の軸荷重によ
　る疲労特性

応力集中による材料の疲れ強さに関する一実験（Ｉ）
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発行年月

1 964年７月

19 64年９月

1 9 6 4年 10月

1 9 6 4年 10月

19 6 4年 11月

1 964年12月

1964年12月

1964年12月

1965年１月

1965年 ２月

1965年 ２月

1965年５月

1965年５月

1965年 ５月

1965年 ５月

1965年５月

1965年５月

1965年 ７月

1965年 ７月

1965年 ８月

1965年 ９月

1965年 ９月

1965年 ９月

1 9 6 5年 10月

19 6 5年 10月

19 6 5年 10月

　 著

石井　孝雄

竹内
塩原

田畑
滝沢

古関　

木
原
板
材

泉

高
石
開
申

犬塚
松本
広木

竹内
塩原

竹内

素足
本
本

日

足

井

平
椀
山

幸
照

之
治

治
実

和
竹

浄

　昌次 ，

日 出夫

　廣 治 ，

　久 蔵 ，

　英 夫 ，

　正 削

　真 言 ，

　　 宏 ，

　　 強 ，

　和 之 ，

　竹 治 ，

　和 之 ，
　

ツ　　
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ー／

朗　

一

旦

夫
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富

治 凪

拓 之 ，

中 井　 幌一 ，

泉　 日 出 夫

谷　　　 喬 ，

原　　 亘利 ，

斎 藤　 秀 夫 ，

榊原　 盛 三 ，

板 垣　 芳 雄

武 藤洋 治 郎 ，

坂 元 忿 然 邪 ，

河 崎　 俊夫 ，

石 田　　 誠 ，

曽我

斎藤

近藤

原
関根
戸川
末
野
野
府

廣
塚
佐
別

江川

国 男

秀 夫 ，

　 博 ，

亘 利 ，

英 夫 ，

保 子

他 一 ，

雑 言 ，

四 郎 ，

信 宏

幸 一

飯田宗四郎

者

川島　矩郎

大坪　孔治

田寺　 本一

竹内
榊原
鈴木

水
井

中

田
井

枝　　

水

飴
石
山

飯
中

産

岡

林
吉

岡
鎌田

塙

高
麗

内
村

高
近

竹
本

田
山
浦
光

谷

河野

本村

増田

高島
中

矢沢
田村

能村

　現
益三
弘一

男
郎
雍

郎
夫

邦
五
国

目
論

　
浅　

宗

郭悛

遠一

二識

　崇

遠一
幸男

武敏

一明
洋史

　理
友昭

為治

敏雄

　喬

哲雄

友昭

惣平

一明
正夫

司

一
実

姉

征

池田　為治，坂元思無邪
光山　敏雄



T M - 6 5

T M - 6 6

T M - 6 7

T M - 6 8

T M -6 9

T M -7 0

T M - 7 1

T M -72

T M -73

T M -74

T M - 7 5

T M -76

T M -77

T M - 7 8

T M - 7 9

T M -80

T M -81

T M -8 2

T M -8 3

T M -84

T M -85

T M -86

T M -87

T M -88

T M -89

T M -90

T M -91

T M -92

T M - 9 3

ジェットエンジンの翼の固有振動に関する実験

国産中型輸送機 Y S-11 胴体 疲労試験（Ｈ）―機体の被害
　状況－

国産中型輸送機 Y S -11 部 分胴体疲労試験　一乗除目およ
　び前方荷物日部付近の部分胴体一

超軽量ジェットエンジン試作１号機（JR 100）の燃焼器
　（Ｉ）

質量分析計による水蒸気を含む試料のガス分析

ジェットエンジン用燃料噴射弁の特性試験

可動アイアンバードの構造および機能

地上付近の風の影響による小型ロケットの姿勢角変化

固定端を有する薄肉円筒殼の自由振動について

回転振動試験装置の計画，構造および粋詮

高マッハ数風胴の消音装置について

コーティングの断熱効果のアナログシミュレイション

テレメータ電波の偏波面の回転を利用したロケットのスピ
　ン測定について

昇降舵の操舵力特性に関するシミュレータ解析

テレメータ機上装置の小型化の研究

　一ロケット用テレメータ送信装置Ⅲ型の試作－

安定制御のための一計算法

吹出式超音速風胴の起動時および停止時における過負荷防
　止装置

ピトー管による境界層速度分布測定について

ジェットリフトエンジン空気取入口の実験（Ｈ）

二段ロケットの低速風胴試験

航空機の滑走路走行時の振動に関する実験的研究

ＳＴＯＬ飛行艇のフライト・シミュレーション試験

極小型超音速機用姿勢制御袋置の特性解析

プロペラ後流偏向型ＳＴＯＬ機の風胴試験（Ｉ）

有孔板の振動について

地上付近の横風の影響による小型ロケットの方位角度化

育逓タービン翼列二次元試験

リフト・ジェットエンジン試験設備（Ｉ）
　一台上運転設備－

軽量ジェットエンジン研究試作２号機（JR -200） の燃焼器
　（Ｉ）－アニュラ型模型による実験－
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J-3 ジェットエンジン用タービン動翼の固有振動特性

超軽量軸流圧縮機動翼の固有振動特性

2024-T 4 および 7075-T 6 有孔平板の曲げ疲労試験と
　2024-T 4 平滑丸棒の軸荷重疲労試験

高マッハ数風胴について（Ｈ）

40k W プ ラズマ発生装置の諸特性

搭載機器用環境試験装置の伜詮

二連型リフトエンジンの吸込み抵抗

低圧環境下における固体ロケットモータの性能

弾性支持片持板の振動

結合梁の振動について

平板翼模型の固有振動モードの測定

非定常境界層方程式を含む飲物型微積分方程式の数値解法

勣安定微係数測定用風胴天秤について

プロペラ後流偏向型ＳＴＯＬ機の風胴試験（Ｈ）

インダクタンス型小型圧力変換器の試作とその応用

ロケットの飛しょう径路計算のためのプログラム

二次元スラットおよびスロッテッドフラップの実験的研究
　（Ｉ）

リフトジェットＶＴＯＬ機の離陸径路に関する近似解

極超音速風胴ペブル加熱器の特性

リフトジェットエンジン試験設備（Ｈ）
　一計測設備－

五段選音速軸流圧縮機の空力設計

燃料蒸発管に関する研究（Ｉ）

　一流管内における二相流－

高負荷燃焼器の空気孔からの流れについて（Ｉ）

ロケット用テレメータ機上装置の集積回鎔化

操縦標レート信号によるアイアンバード制御の安定効果と
　パイロットのモデルについて

ベーン型気流方向検出器の特性

円錐管レンズの設計とその応用
き
算
犬
なマトリクスの逆行
のためのプログラミ

よび連立一次方程式の計

N A L -7- P ロ ケットの強度および燃焼試験結果
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“ N A L -16･31” お よび“ N A L -25･31” 二段ロケットの
　振動試験

吹出式超音速風胴の集合胴圧力制御について

航技研 I m X l m 吹 出式超音速風胴におけるハーフモデル
　試験について

ＢＯＡＣ，ボーイング ７０７，Ｇ -Ａ ＰＦＥ機の破壊状況の
　調査と解析

2024- T 3 アルミニウム合金の 3-bay 有孔 補強平板の軸荷
　重による疲労特性

軽量ジェットエ ンジン研究試作２号機 (JR -200) の燃焼器
　(Ｈ)

軽量ジ
　(Ｈ)

エ ッ トエ ン ジ ン試 作 １号 機（ JR - 1 0 0） の 燃 焼 器

リフトエンジンの自然吸込みについて

速音速タービン翼列二次元試験（Ⅲ）

行列の最小固有値の一計算法

フィラメント・ワインディング円筒の強度特性に関する研
　究

ＡＧＡＲＤ標準模型ＨＢ-１，ＨＢ-２ の超音速風胴試験

歪ゲージの自己加熱による歪ドリフト

N A L -16･31 および N A L -25･31 二段ロケット結合部
　の曲げ尉池試験

ロケットの三次元の運動の方程式および H IT A C
　よる軌道計算のためのプログラム

片持板の振動解析に関する考察

薄板構造の疲れ古裂伝ぱ兆験

5 0 2 0 に

二次元スラットおよびスロッテッドフラップの実験的研究
　(Ｈ )

超音運二次元翼列予備実験風胴について

二次元スラットおよびスロッテッドフラップの実験的研究
　(Ⅲ )

能面一体巻きフィラメント・ワインディング容器の静圧強
　度および疲れ強度

真ひずみ計の試作

スピンを伴うロケットの運動を計算するプログラム
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　　　　　　誌

双発ＳＴＯＬ機の飛行試験

　　(実用運用包囲線および離着陸特性)

名

浮動振子型速度計の試作

吹出しフラップ翼の高揚力特性

ＮＡＬ-１６-ＴＲロケットの研究試作

リフトジェットＶＴＯＬ機の着陸における水平方向の減速

　について

フラッタ解析法の再検討　－フラッグ解析法の研究　その
　１－

ノズル内の突起物によるロケットエンジンの側分力

F A -200 改 機の風胴試験（Ｉ）プロペラ付き

F A -200 改 機の風胴試験（Ｈ）高揚力佐原付き

極超音速風胴 M 7 ノズル校正試験

自動制御系の動特性を計数型電子計算機により模擬するた

　めの汎用プログラム

機上用超小型エンコーダの研究

軽量ジェットエンジン研究試作１号機（JR 100） の燃焼器

温形燃焼器模型の実験－

可動アイアンバードによる姿勢制御の実験

極超音速風胴計測装置について

燃料蒸発管に関する研究（Ｈ）
　一加熱蒸発管の燃料米蒸発分抽巣一

境界層内圧力変動お よび板の振動変位の測定（Ｉ）

ある双発プロペラＳＴＯＬ機の動安定説胴実験

ブレードのフラッピング運動をバネで拘束したロータのピ

　 ッチダンピングについて

フェノール系複合材の環境試験結果

ガスタービン用缶形燃焼器における燃焼領域のガ ス組成と
　燃焼状態

Y s-n A -300 型輸送機の胴
　型貨物日部および後方栗

ダンピングメータの試作

試騏 一中部胴体前方大
付近－

ジェットエンジン燃焼器出ロガス流の乱れの測定（Ｉ）
　一冷却フィルムプローブによる方法－

ＪＲエンジンの燃焼器におきた振動燃焼

缶形燃焼器（低圧・低温系）試験設備による航空計器の氷

　結（着氷）試験

自動追足型風向風連測定器

F A -200 改 機の動安定微係数

－ 2 85 －
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固体ロケットの比推力測定の標準化

サーボ機構の過渡応答改善用ディジタルコントローラにつ
　いて

自由飛行模型 Ｆ F M -10 の動安定微係数の推定について

静止衛星の軌道保持シミュレーションシステムの構成
　(Ｉ )一地球の重力場による摂動－

対称スピン衛星用ニューテーション・ダンパの解析

薄板継手構造の強度についての兆験
　一接着およびりベット継手－

試作接前面応力センサの校正試験

小型加速度計による風洞模型姿勢角の測定

軽量ジェットブーストＳＴＯＬの一模討

原勣機部要素試験設備用消音装置の特性試験

フライングテストベッド空気系統試験

フライングテストベッド燃料系統試験

中型輸送機のフライトシミュレーション試験（Ｈ）
　一離着陸伜詮の検討－

安定板を有する固体ロケットの操舵要求軽減法

フライングテストベッド自動安定装置性能試験（Ｉ）
　一笑作詩性能試騏一

フライングテストベッド自動安定装置性能試験（Ｈ）
　一実験前性能試験－

フライングテストベッドの脚性能試験

フライングテストベッドのテレメータ性能試験

ロケット模型の動安定微係数の測定

Y s -11 A -500/600 型主翼疲れ試験（ｎ）

　－セーフライフ試験と機体の被害状況－

自由飛行模型Ｆ F M -10 の強度について

フライングテストベッド油圧系統試験

ストラップダウン方式の慣性機器誤差によって生ずる飛し
　ょう径路誤差の一考察

フライングテストベッド機体強度所詮試験

フライングテストベッド操縦系統試験

航空用ガスタービンの高圧形燃焼器の予備実験

液体験素中におけるころ ｶ句 軸受の性能
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航空用ガスタービン燃焼器における排気制御の研究（ｎ）

　一現状とその検討－

フライングテストベッド全機振動試験

フライングテストベッ

フライングテストベッ

ドの電気系統試験

ﾄﾞ空気タービン試験

スピン燃焼試験設備による燃焼実験

推進エンジン用空気取入口の予備実験（続報）

大型低速脱脂動的量データ処理設備

大型低速脱胴壁面効果補正要鎖

圧力測定の時間遅れにおよぼす圧力孔の影響

突風脱脂の気流測定について

突侃侃脂での突風応答予備実験

カーボン複合材の強度特性

誓 願 臨 聯 ≒
ラ形燃焼器模型（c c 10）の実験結

　果－

推力3 00k gジンバル液体ロケットエンジンの揺動特性（Ｈ）

ジェットノズルの箱型模型実験

コンポジット固体ロケット推進薬のポアソン比測定

Y S -11 A -500/600 型主翼疲れ試験（Ⅲ）
　－フェールセーフ試験による機体の被害状況－

ジェットエンジン低騒音化の研究
　第一報　 J R 100 H -1 P ジェ ットエンジンの騒音特性

自動着陸研究用テスト・リグについて

人工衛星打上げ用ロケット・システムについての検討

自動着陸用多重サーボ機構について

推力中断型固体ロケット用プロペラントの比推力の計算

Ｌ，Ｚ型断面をもつ柱の軸圧縮強度

高圧燃焼器におけるうず巻噴射弁の作動

高圧燃焼器の研究（Ｉ）
　一先行試験用アニュラ形燃焼器の設計－

連続手動制御作業における人間のサンプリング周波数につ
　いて

ガスジェットによるロケットのロール制御について

人工衛星の姿勢制御研究用１軸テーブル装置について

着陸用電波誘導システムの基本性能および多重化方式に関

　する一考察

ベッセル関数 j m(瓦)y‰(瓦 )－y ‰(瓦)j m(瓦 ) の零点
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高圧形セクタ燃焼器模型の実験（Ｉ）

突侃侃胴での突風応答予備実験（その２）

　－テレメータ搭載の場合－

強力なフラップを用いた双発ＳＴＯＬ機の風胴試験（Ｉ）

境界層の常微分方程式の数値解法

単発ＳＴＯＬ実験機に関する研究　―飛行試験計測装置の

　試作一

ＦＪＲエンジン用高圧形セクタ燃焼器模型の実験（Ｉ）

カルマンフィルターによる軌道および誘導誤差解析のため
　のシミュレーションプログラム

ロケット搭載用ＶＨＦ帯アンテナの研究報告

２噴流衝突型噴計器の微粒化に及ぼす周囲圧力の影響

ＦＪＲエンジン用高圧形セクタ燃焼器模型の実験（Ｈ）

超音速に於ける円錐ボートテイル上の圧力係数

ジェットエンジン低騒音化の研究　第二報
　 J R 1 00H -:LP を用いたジェットエンジン消音の研究

波浪模型前方よどみ領域拡散火炎の解析

航空用ガスタービン燃焼器における排気制御の研究（Ｈ）
　一燃焼ガスの化学平衡計算とＮＯ 濃度の計算一

航空用ガスタービン燃焼器における排気制御の研究（Ⅲ）
　－ＮＯＸ の測定結果－
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回転翼の揚力分布について

V /S T O L 機の研究について

ＶＴＯＬ 機用ジェットエンジンの研究試作について

高負荷燃焼の研究

固体ロケット推進薬の充てん率向上に関する実験的研究

補強打の応力集中軽減効果について

S T O L 機の安定制御方式の研究

手動制御におけるフィードバック系の効果

降下中のヘリコプターの非定常空気力に関する模型実験

ＶＴＯＬ 機の動的模擬装置による姿勢の on , off 制御実験

S T O L 機の横方向操縦安定性

薄い片持後退角翼の選音速フラッタ特性におよぼすテーパ比

の影響

輸送機の実機疲労試験

V /S T O L 機用ジェットエンジンの試作研究

ジェットエンジンによる高度制御の研究（シミュレーション
スタディ）

低圧環境下における固体ロケットの燃焼

固体推進薬の刮目内への火炎伝ぱ

航技研におけるロケットの研究

航技研ロケットの空力性能

超音速における其の厚さによる抵抗

旋回腕による稀薄気流の実験

航技研極超音速風胴の現状

航技研におけるロケットの研究

ロケット飛しょう試験の観測および解析

低アスペクト比平板其の超音速フラッタ

液体酸素アルコールロケットの燃焼実験

V /ST O L 機用リフトジェットエンジンの試作研究

高負荷燃焼器の研究

ST O L 機の問題点

航技研フライングテストベッドについて

姿勢制御用空気ジェットノズルについて

大型低速風胴について

物体に働く非定常空気力と体流に関する実験

衝撃波管による低密度流の実験

超音速における翼の平面形について

ジェットエンジンによる高度制御の研究

高負荷燃焼器の一次燃焼領域の研究

オンオフ姿勢制御の一改良案について

航技研における研究経過をかえりみて
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　市 川

　上 山

　 山 内

○ 大 塚

○ 吉 山

　 石 田

○ 堀 川

○ 百 名

-

○ 幸 尾

○ 村 上

　 別 府

　○ 中 井

　竹内

　山内

○西尾

　望月

　五代

　黒田

　谷

　河崎

○忌地

　平木
-
　黒田

○毛利

○中井
　森田

　鈴木

　松木

○鈴木

　高本

　武田

○滝深
　渋谷

　廣同
一
　長洲

○和田

　河崎

　島崎

　大塚

　村上

　松浦

輝雄

忠夫

正男
言

説

減

員

勇 壮 ，

盛 之 ，

木

田

鈴

黒　

森

岡部

邦男

泰弘，望月

幹彦

正典

昌

治朗，岡　　 遠一

　力，小川　敏雄，真柳　光美

腹部

幌一，高木　俊朗，安藤　楽勝

和之

正男

健二，遠藤　征紀

　昌

富文

楽弘

　喬

俊夫

　瑛，山本　稀義

　一

泰弘

　詰，福田　　 広，笹谷　　 勇

幌一，高本　俊朗，磯貝　絃二，

甫之

昭夫

正勝

邦男，大塚　 真吉

辰洽

　峻

直人，田辺　義一，西村　博史，
昭義，藤枝　郭後

言一

秀夫

　勇，松崎　利一

俊夫

忠雄,０西尾　 健二 ,遠藤　征紀

真言,０ 鈴木　邦男

　 力

陽恵（所長）
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昭

和

45

年

度　

（
昭

和

45

年

10

月

30

日

心

昭
和
46
年

度　

（
昭
和

46
年
11
月
15
日

）

放散ロケット燃焼器の実験

静止衛星の軌道保持

_ _二

スピン衛星用ニューテーション・ダンパ

種子島における飛しょう兆験の解析

航技研における宇宙技術に関する研究

航技研における航空技術に関する研究

揚力をもつ選音速二次元具型の厳密解

選音速における二次元具の抵抗発散

山岳性乱気流の観測結果

最大傾斜法による構造の設計

航空機用ガスタービンの高負荷燃焼器の研究

二次元圧縮機具列チョーキング特性

フロントファン研究

航空機操舵のパワースペクトル解析

自動着陸における横の制御方式

単発 S T O L 実 駐機による飛行実験

フライングテストベッドの拘束飛行実験

モンテカルロ法による稀薄気流の解析

物体まわりの衝撃波回折

多重バッフル板によるスロッシングの減衰効果

固体ロケット推進薬の強度解析

- 一 一

二次噴射による固体ロケットの推力方向制御の研究(そ のII )

スピ ン衛星用ニューテーションダンパの一解析法

浮動振子型加速度計の研究

回転振動型レートジャイロの研究

固体ロケット多分カテストスタンドの精度と燃焼実験

航技研における航空技術に関する研究

航技研における宇宙技術に関する研究

フライングテストベッドの試作研究

可変安定横による ST O L 機の横方向の操縦性の検討

非均質大気のソニックブームに対する影響

リフトジェットの空力干渉の研究

操縦時のパイロットの血圧変動

薄肉の殼の超音速パネル・フラッタ

航空機用金屑板材の疲れ古裂の研究

梁理論を用いた航空機主翼構造の有限要素法解析

空冷タービンの空力性能
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○新田
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　毛利
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○別府
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　河野
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　百名
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　川井

　高原
　井上
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力
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進
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嘉 彰
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邦男，石井浅五郎，江口　邦久

光弘，近藤　　 博，山崎　紀雄

昭一，西脇　英夫，五味　光男

光栄

勇壮，森　　 幹彦

治朗

直人，渋谷　昭義

勝久

隆幸

本 一 ，

盛 生 ，

慎 一 ，

亮 平 ，

龍 夫

　 力 ，

正 男 ，
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峯岸
藤
村
呂

遠
程
毛

狼

鈴木

進一，山田
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置 酒
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芳 夫 ，

長 正
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盛 之

雄 嗣

坂井
照井

正 勝

修 司 ，

利 春 ，
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大竹
野口
五代
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男

文

邦

義

富
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孝雄，円居　繁治

晃，冠
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裕 之

昭 夫 ，

稲垣 敏治，

　誠,ｏ 寺岡　博之,角田

忠彦(東 京生研)，０多田

北雄,０山本 学正,臼井
重雄，三村富嗣雄

義秋

保夫

　弘

一 一
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企 雨 課 専 門 職

動　 力　 課　 長

庶 務 課 長 補 佐

機一・主 任研 究 官
庶

庶

計

務
佐

長
長

袖長

原

部

課

務

測

日本原子力舶開発事業団
学

省

間

大道

輸

海北

遅

民

宇 宙 開 発 事 業 団

新東京国際空港公団

宇 宙 開 発 事 業 団

日本原子力船開発事業団

九　 州　 大　 学

宇 宙 開 発 事 業 団
民

科

東

京

遅

学 技 術

　洋　 大

部 産 業 大

　　輸

間

庁

学

学

省

防災科学技術センター

日本原子力船開発事業団

科　学　技　術　庁

宇 宙 開 発 事 業 団

遅　　　 輸　　　 省

宇 宙 開 発 事 業 団

日 本原子 力研究所
科
灰学　技　術

庁
白

－ 29 6 －



2 5 .  6 .2 6 国内航空路開設許可

2 7 .   4 .2 6

　　　7 . 1

　　　7 .2 8

　　　8 . 1

　　　9 . 6

航空機の研究・生産制限解
除

羽田飛行場返還

航空工業懇談会結成

航空審議会設殷（運輸省）

航空機生産審議会殷殷（通
産省）

2 7 .  8 . ﾆL6 (英)ブ リタニア・ターボプ
ロップ旅客機飛行

2 8 .  3 . 1 0

　　　6 .

　　　6 . 8

　　　8 .

　　 1 0 .  8

　　 1 0 . 2 4

航空工業会結成

日本航空学会設立

通産大臣，航空機生産審議
会諮問第１号に対する答申

ST A C　 航空研究部会で航
空技術研究再建方策に関す
る問題案を検討

国際民間航空機構(IC A O )
加盟

海外航空研究施設調査団欧
米派遣(団長守屋東大教授)

2 8 .   5 . 1 8

　　10 . 2 8

（米）D C -7 型初飛行

（米）F -100 ス パ ー・セー
バー超音速ジェット戦闘機
第１号機完成

2 9 .  8 . ﾆL JO -1 型 ジェットエンジン
完成（日本ジェットエンジ
ン社）

2 9 .  8 .  1

　　　8 .

(米)コンベア V F Y -1 初の
垂直上昇飛行に成功

(米)ロッキード X FV -1 型
垂直上昇機の離着陸試験

3 0 .  7 .1 1

　　　　7 .1 6

航空技術研究所管理，空気
力学，機体,原 動機,調査の
５部で発足（総理府付属機
関）（総理府令第23号）

初代所長　兼言寛九郎

3 0 .  4 .1 4 東人生研国産ロケット第１
号ペンシル型初実験成功
　(東 京国分寺)

3 0 .   3 .   6 （米）世界初の４基ターボ・
ジェットエンジン「マーチ
ン X P 6M -1 型 シーマスタ
ー」詳細発表

3 1 .  4 .

　　　4 .1 3

　　　5.1 9

　　　 //

第１次６か年計画策定

総理府内の仮住所から東京
都三鷹市に移転

科学技術庁発足，同庁の付
属機関となる

科学研究官　杉本正雄

3 1 .   5 .1 9

　　　//

　　　6.2 9

科学技術庁，初代長官　正
力松太郎

航空技術審議会改組新発足
(科学技術庁)

純国産ジェット・エンジン
Ｊ３型完成

3 1 .   2 .   1

　　　4 . 1 7

(米 )ジェット輸送ヘリコプ
タＹＨ-１６Ａ 型初飛行(バー
トル社)

(米 )F -1 04A 型超 音速ジェ
ット機スターフアイター初
公開

―  2 9 7  ―

二 ‾



＿　 _コ ＿ ＿ ＿

3 1 . 1 1 .

　　 1 2 .

選音速風洞胴体工事契約
（川崎重工業）

5,000H P空気源契約（日立
製作所）

3 1 .  9 .2 4

　　11 . 8

　　12 .2 3

　　 //

東大生研カッパ第１号実験
(道川)

第１次南極観測隊出発

第２代長官　石橋湛山

第３代長官　宇田耕一

3 1 . 1 2 .   8

　　ﾆL2 . 2 6

(米 )人工衛星用ロケット・
ヴァイキング初発射

(米 )超音速４発ジェット機
B -58 型 テスト飛行 (コン
ベア)

3 2 .  3 .2 8

　　n .

　　11 . 2 8

　　1 2 .

第２代所長　中酉不二夫

選音速風胴胴体工事建設着
手

選音速風胴高圧貯気槽契約
（石川島重工業）

選音速風胴主送風機装置契
約（新三菱重工業）

3 2 .  2 . 2 5

　　　7 . 1 0

　　 1 2 . 1 2

第４代長官　宇田耕一

第５代長官　正力松太郎

純国産中型輸送機基本設計
完成(輸送機設計研究協会)

3 2 .  4 .  2

　　 1 0 .  4

(英)ショート S C -1 初飛行

(ソ)世界初の人工衛星スプ
ートニク１号打上げ成功

3 3 .  2 .

　　　 7 .

　　　 1 1 .

　　　 1 1 .

　　　 1 2 .   8

　　　 1 2 .

　　　 1 2 . 1 5

ジェットエンジン円缶型燃
焼器契約(三菱日本重工業)

選音速風胴高圧貯気槽組立
開始

6,000 k V A 受電設備完成

3,70 0 k W 空気圧縮機完成

高圧貯気槽完成

選音速風胴乾燥空気製造設
備完成

フラッタ実験室竣工

3 3 .  1 .1 9

　　 4 . 1

　　 5.1 0

　　 6 . 1 2

　　12 . 3 1

国産初のジェット中間練習
機 T 1F 2 初飛行（富士重工）

東京大学航空研究所発足

航空機工業審議会設置（通
産省）

第６代長官　三木武夫

第７代長官　高碕達之肋

3 3 .   1 . 3 1

　　　 4 . 2 7

　　　 5 . 2 4

　　　 8 . 2 7

　　　 9 . 6

　　 1 0 .  1

　　 1 0 . 1 1

(米)人工衛星エクスプロー
ラー１号打上げ成功

(英 )コメット４型初飛行
(デハビランド社)

(米 )ＶＴＯＬ 実験- X 14 機テ
スト飛行(ベル社)

(ソ)宇宙犬の打上げ実験成
功

(米)原 子力航空エンジンの
地上実験成功

(米 )航空宇宙局(ＮＡＳＡ)設
置

(米)パ イオニア１号発射

3 4 .  3 .

　　　3 .

　　　4 . 1

　　　8 .

ジェットエンジン用缶型燃
焼器試験設備完成

選音遠フラッタ試験設備完
成

計測工務部新設

実物圧縮機試験設備完成

3 4 .  1 .1 7

　　　3 .

　　　6 .1 8

第８代長官　高碕達之肋

東大生研，カッパ 6R S 実
験太陽観測

第９代長官　中曽根康弘

3 4 .   3 .

　　　 9 .

(米)人工惑星パイオニア４
号

(ソ)月ロケット２号，月の
表面に到達

－ 2 9 8 －



所　　　　　　　内 国　　　　　　　内 国　　　　　　外

34.12. 吹出式超音速風胴建設着手 34.11. 次期戦闘機ロッキード
F -104 改良型に決定

3 5 .  1 .

　　　4 .

　　　6 .

　　　7 .

　　　9 .

　　　9 .

　　1 0 .  1

　　1 0 . 1 0

　　 1 0 . 1 8

　　 1 0 . 2 5

円環 型 燃 焼 器 試 験 設 備 完 成

シ ェ ン ク P B 30 型 疲 労 試 験

装 置 据 付 完 了

タ ービ ン試 験 設 備 完 成

D ata tr o n 電 子 計 算 機 設 備

完 成

30, 0 0 0 k V A , 1 5 , 0 0 0  k V A

受 電 設 備 完 成

逓 音 速 風 胴 測 定 胴 据 付 工 事

完 了

科 学 研 究 官　 守 屋富 次 郎

選 音 巡 風 胴 通 風式

天 皇陛 下 行 幸

皇 太子 殿 下 行 啓

34.  5 .1 6

　　　5. 1 7

　　　7. 1 9

　　12 .  8

宇宙開発審議会発足（総理
府）

T 1F1 中間ジェット練習機
初飛行（富士重工）

第10代長官　荒木萬寿夫

第11代長官　池田正之輔

3 5 .  4 . 2 9

　　　8 .1 2

(米 )サタン・ロケットの地
上エンジンテスト成功

(米)無線通信中継用気球衛
星エコー１号成功

3 6 .  4 . 1 7

　　　6. 1

　　　7 . 2 8

　　1 2 .

調市分室くわ人丈

空気力学部を空気力学第一
部と空気力学第二部に分け
る

吹出丈超音運風胴通風丈

原動機強度試験設備完成

3 6 .  7 . 1 8 第 ﾆL2代長官　三木武夫

36 .  4 .1 2

　　　　5 . 5

(ソ)世界初の人間衛星船ボ
ストーク１号打上げ成功

(米)マーキュリ計画第１回
人間弾道飛行実験回収成功

3 7 .   2 . 1 0

　　　3 . 1

　　　3 .

　　　3.

　　　4. 1

　　　5.2 2

　　　7. n

　　　8.

　　　8 .2 9

　　　9 . 4

　　 11 .

V /ST O L 委員会，ロケッ
ト委員会発足

調布分室業務開始

胴体内圧繰返し荷重試験佐
璧貰凛
返し荷重試験佐原完

成

第２次５か年計画開始

科学研究宮　松浦陽恵

調布分室落成式

軸受試験設備完成

N A SA 次長Ｈ．Ｌ．ドライデ
ン博士来所

ソ連レ・セドフ博士来所

実験用航空機65型「クイン
ーエア」購入

3 7 .  7 . 1 8

　　 8 .3 0

第1 3代長官　近藤鶴代

国産旅客機 Y S -11 1 号機

初飛行

3 7 .   2 .2 0

　　　 3 . 2 9

　　　 6 . 1 4

　　　 7 .

　　 n . 1

(米)人間衛星船フレンドシ
ップ打上げ

背 高 ‰ 彭 ｏ 兼 兼

欧州宇宙研究機関(E SR O )
設置

(米)X -15 有翼機による大
気圏外物飛行 95,936 m

(ソ)自動惑星間ステーショ
ン火星１号打上げ

38.   3.

　　　3.

　　　4 . 1

　　　//

　　　7 . 1

熟弾性試験装置完成

固体ロケット燃焼実験設備
完成

航空宇宙技術研究所と改称

ロケット部，飛行実験部新
設

住居表示の変更（三鷹市か
ら調布市へ）

3 8 .  2 .  9 (米)ボーイング727 初飛行

―  29 9 －



3 8 .  8

９

1 0

3 9 .  2

C
O

  
 
 C
O

４． １

6 . 1 1

７

８．１

９

4 0 .  3 . 1

4 . 1 6

5 . 2 0

　？

　2 3

7 . 1

恐用飛行シミュレータ設備

7t成

管理部庁舎，図書館竣工

第１回公開研究発表会

極超音速風胴高圧空気源設
備完成

タービン試験設備完成

ソ速科学アカデミー総裁ケ
ルディシュ博士来所

機体部を機体第一部と機体
第二部に分け，計測工務部
を計測部と改称

中西不二夫所長死去

第３代所長　松浦聡志

科学研究官　山内正男

ＶＴＯＬ機用軽量ジェットエ
ンジン（JR 1 00）完成（石
川島電工）

アイアンバード装置完成

ＶＴＯＬ 研究班,S T O L 研 究

班発足

N A L -7 型第１回飛しょう
兆験(道川)

角田支所発足

７

8 . 1 1

9 . 1 4

9 . 2 7

２　　　　

／

―　　　　

／

3 9 .   3

４

６

７

７

７

　 8

1 0

　１

:L 8

1 0 . 1

1 1

3 . 2 6

４． １

６． ３

8 . 1

＿二 _ ＿

第14代長官　佐藤栄作

科学技術庁観測ロケット
L SA (サ ステナ)打上げ

国産初の小型ターボプロッ
プ機 ＭＵ-２初飛行(新三菱
重工 )

科学技術庁「わが国宇宙開
発5 ケ年計画」構想発表

第15代長官　佐藤栄作

東大鹿見島宇宙空間観測所
開所式

リレー２号衛星で茨城県宇
宙通信実験所から発信の全
米テレビ即時中継成功

束大宇宙航空研究所改組新

発足

第1 6代長官　池田勇人

宇宙開発推進本部発足

第17代長官　愛知揆一

科学技術庁観測ロケット
L S A -1 (二股式)

Y S -11型 輸送機型式証明書
交付(日航製 )

東 海道新幹線開通

航技審 V /ST O L の研究を
行うことを申し合せる

第18代長官　愛知揆一

V /ST O L 研 究 の基本計画
決定（航空技術審議会）

Y S-11 国内路線に初就航

第:L9代長官　上原正吉

F A -200 1 号機初飛行(富士
　　 重工業 )

－ 30 0 －

38 .   9 . 2 7

1 1

3 9 .   5 .1 1

7 . 3 1

1 2 . 2 1

3 . 1 8

５． １

６

7 . 1

(西独)T J-101C ,V T O L 機
転換飛行成功

(米)最初のジェットV T O L
機ＸＶ４Ａ型公開飛行

（米）X B -70 型超 音速輸送
機公開

(米 )レ インジャー７号で月
面撮影に成功

(米 )可変質機 F 111A 初飛
行

(ソ )ウ ォスホート２号人間
宇宙船初の宇宙遊泳に成功

－ ド Y F -12A
3 ,318 k m の

(米)ジエミニ４号打上げ約
20分間宇宙遊泳

(米)火星ロケットマリーナ
４ 号火星の近接写真の送信

に成功



所　　　　　　内 国　　　　　　　内 国　　　　　　外

4 0 . 1 0 . 1 2

　　　　　　1 5

創立10周年記念式典

ユーゴスラビアフーモ科学
院総裁(大臣)来所

4 0 .1 1 . 2 6

　　　1 1 . 3 0

(仏)同国初の人工衛星
Ａ１号打上げ

(西独)ジェットＶＴＯＬ 輸
送機 D o 31 完成

4 1 .   2 .1 5

　　　 3 . 7

　　　 3 .

　　　 3 .

　　　 7 .3 0

　　　 8 .3 1

　　　 //

　　 1 0 . 2 2

電子計算機委員会発足

航空機安全対策委員会発足

実験用航空機(F A -200改)
完成

V T O L 機操縦研究設備完
成

リフトジェットエンジン
JR 100 H 完成

極超音速風胴設備完成

ジェットエンジン JR 200
完成

第１回V /ST O L 機用 リフ
トエンジンの実験成功

4 1 .   2 .  4

　　　3 . 4

　　　3 . 5

　　　 8 . 1

　　　9 .1 5

　　 1 0 . 3 1

　　 1 1 . 1 3

　　 1 2 .  3

　　 1 2 . 2 2

全日空ボーイング727 型機
羽田沖に墜落(ﾆL33名死亡)

カナダ太平洋航空ダグラス
D C -8 型機羽田に着陸失敗
(63名死亡)

英国海外航空ボーイング
707 型機富士山ろくに墜落
(124名死亡)

第20代長官　有田宮一

Ｙｓ-ｎ 米国ヘデモフライ
ト(初の太平洋横断)

ミユー１型１号機を打上げ

全日空 Y S-11 型旅客機松
山沖に墜落(50名死亡)

第21代長官　二階堂進

種子島宇宙センター完成

4 1 .   1 . 3 1

　　　3. 1

　　　3 .1 7

　　　7 .1 9

　　　8. 1 1

　　11 . 2 9

　　12 . 3 1

(ソ)自動宇宙ステーション
ルナ９号，初の月面牧者陸
に成功

(ソ) 40.11 .16打上げの金星
３ 号初めて金星に到着

(米)ジェミニ８号打上げ，
初のドッキングに成功

(米 )ジェミニ10号二言ラン
デブーに成功

(ソ )東京－モスクワ線初の
試験飛行 (T U 114 型機 )

(英 )完全自動着陸装置のテ
スト飛行に成功

(米) S S T の開発計画機体
はボーイング社，エンジン
は G E 社に決定

4 2 .  2 .   1

　　　 3 . 1 5

　　　 3 . 2 5

　　　 6 .1 0

　　 1 0 .

大型電子計算機 H IT A C
5020稼動開始

フライングテストベッド本
体完成

大型低速風胴ランニングベ
ルト装置完成

新型航空機部新設

高温タービン試験設備完成

4 2 .  2 . 1 7

　　　 3 . 6

　　　 8 .

　　　 9 .1 2

　　 1 0 .  5

第22代長官　二階堂進

日航世界一周就航

大型プロジェクト（エンジ
ン）構想を通産省発表

科学技術庁「実用実験衛星
案」発表

戦後初の国産大型飛行艇
PX -S 完成（新明和工業）

4 2 .  2 . 2 8

　　　 3 . 1 4

　　　 4 . 1 9

　　 1 0 .1 0

　　 1 0 .3 0

(米)米政府，原子カロケッ
トエンジン ｢ローバー｣ の
開発に着手を決定

(米)ルナオービタ３号が月
表面に軟着陸したサーベイ
ヤ１号の写真撮影に成功

(米)サーベイヤ３号初の月
面カラー写真を撮影

宇宙空間平和利用条約発効

(ソ)コスモス186 号 188 号
初の無人自動ドッキング成
功

－ 3 01 －

一一一一二 ｰ - 一 一



二

所　　　　　　内 国　　　　　　内 国　　　　　　外

42.11.25 第23代長官　鍋島直紹 4 2 .1 1 .  9

　　　1 2 .1 1

(米)アポロ計画初の ｢アポ
ロ４号｣ 打上げ

(英・仏)超音速輸送機コン
コルド 001 号機一般公開

4 3 .  7 . 1 0

　　　　？

　　　　24

　　 8. 6

　　1 1 . 2 1

　　　　27

　　　　28

フライングテストベッドの
第１次拘束実験実施（角田
支所）

液体ロケット燃焼試験設備
完成（角田支所）

第４代所長　山内正男

第１回風胴研究会議開催

科学研完官　上山忠夫

4 3 .   5 .   2

　　　9 . 1 1

　　 1 1 . 2 0

　　 1 1 . 2 2

　　 n ｡ 3 0

宇宙開発委員会設置

宇宙開発委員会衛星開発計
雨，事業団新設の基本方針
発表

宇宙開発委員会長期計雨策
定のための基本方針を決定

日航 D C -8 型サンフランシ
スコ湾に不時着水乗員無事

第24代長官　木内四郎

4 3 .   5 .1 6

　　　5 .1 6

　　　5 .1 8

　　　8 . 1 4

　　　　 ？

　　　　 2 7

　　　9 .1 8

　　　9 . 3 0

　　 1 0 .1 1

　　 1 2 ､ 3 1

(英)B O A C スーパーV C 10
完全自動着陸に成功

ESR O 初の人工衛星E SR O
２号打上げ

(米)原子力発電機装備のコ
ンパス３号打上げ，２分後
地上指令で爆破

国連第１回宇宙空間平和利
用国際会議(ウィーン)

(ソ)ゾンド５号初の月往復
旅行成功

(米)ボーイング 747 完成

(米)米国初の有人宇宙船ア
ポロ７号打上げ

(ソ)世界初の SST 旅客機
T U 144 試験飛行成功

4 4 .  2 .  1

　　　 3 . 6

　　　 4 . 1

　　 1 0 .  1

　　 1 1 .  7

　　 1 1 .2 1

　　　　 ？

　　　　 2 9

N A L -25 . 31 型飛 しょう実
験成功

固体ロケット多分カテスト
スタンド設備完成（角田支
所）

山内所長,松木原動機部長，
鳥綺室長等日木機械学会賞
受賞

ロケット部を宇宙研究グル
ープに改組

F F M -10 型 の 高 運飛しょ
う実験成功

フライングテストベッド初
の有人高度制御実験実施
（角田支所）

4 4 .  2 .  6

　　　 6 . 1 8

　　　 6 . 2 3

　　　 7 . 3 1

　　　 8 . 1 0

　　　 9 . 1 5

　　 ﾆL0 . ﾆL

宇宙開発推進本部初の本格
的液体固体の二股式ロケッ
ト打上げ実験成功

宇宙開発事業団法成立

日米航空交渉(ワシントン)

宇宙開発について日米技術
協力成立

工技院大型プロジェクトに
航空機用エンジンを正式決
定

宇宙開発推進本部 JC R 型
１号機の打上げ成功

宇宙開発事業団発足

4 4 .  2 .  9

　　　4 .2 4

　　　7. 1 6

　　 10 . 1 4

　　 11 .1 9

(米 )ボーイング 7 47 初飛行
成功

(英)ハリアー T 2 が世界初
の固定興復座 V S T O L 実用
ジェット機として初飛行

(米 )アポロ 11 号打上げ，
7 .21 月面静かの海に着 脱
アームストロング船長月に
人類句の第１歩をしるす

(ソ)ソユーズ 7， 8 号ドッ

キング成功

(米)ア ポロ 12 号月面あら
しの太洋に着陸

－ 3 02 －



所　　　　　　内 国　　　　　　　内 国　　　　　　外

4 5 .  4 . 1 6

　　 8. 2 4

　　　　？

　　　　27

　　12 .  6

松木原動機部長，鳥崎室長
科学技術庁長官賞受賞

ST O L 実験機 F A -200X S
36回の離着陸実験実施（福
井空港）

フライングテストベッドホ
バリング飛行実験に成功
（角田支所）

4 5 .   1 .1 4

　　　2 . 3

　　　2. 1 1

　　　6. 1

　　　8. 5

　　　8.2 6

　　1 2 .2 4

第25代長官　西田信一

宇宙開発事業団種子島宇宙
センターで LS-C 3 号ロケ
ット打上げ成功

東大宇宙研内之浦宇宙セン
ターで我が国初の人工衛星
｢おおすみ｣の打上げに成功

日航の747 一番機羽田着

岩手県三崎町に気象ロケッ
ト観測所開所

科学技術庁長官宇宙開発計
画を米国からの技術導入を
基本とすると発表

ＹＸ開発計画１年延期

4 5 .  4 . 2 4

　　　9 . ﾆL2

　　 1 0 .2 6

　　 1 1 .1 0

　　 1 2 .1 6

中国初の人工衛星打上げ成
功

(ソ)無人のルナ 1 6 号月面
着陸，初の自動装置による
岩石採取成功

コンコルド 002 マ ッハ1.86
(53 回目 のテスト)

(ソ)ル ナ 17 号打上げ，初
の自動月面車 ｢ ルノホート
１ 号｣ 月面探査

(ソ )ビ ネラ７号 120 日 の飛
行で金星に初の軟着陸

4 6 .  4 .  2

　　　4. 1 6

　　　6. 1 3

　　　　？

　　　　21

石田機体第二部長日本機械
学会賞受賞

樋口計測部長，堀川，百名
両室長科学技術庁長官賞受
賞

フライングテストベッド自
由飛行実験に成功（角田支
所）

4 6 .   2 . 1 6

　　　 7 . 3

　　　 7 . 5

　　　 7 .1 9

　　　 7 . 2 0

　　　 7 . 3 0

　　　 9 . 2 8

東大宇宙研国産第２号人工
衛星「たんせい」の打上げ
成功

東亜国内航空 Y S -11 ば ん
だい函館の根津岳に墜落
（68名死亡）

第26代長官　平泉　渉

通産省大型プロジェクト航
空用ジェットエンジンの研
究開発の基本計画を決定

国産初の超音速ジェット機
ＸＴ-２ の第１号機初飛行に
成功

全日空 727 岩手県雫石町上

空で航空自衛隊機と衝突墜
落(16 2 名死 亡）

東大宇宙研わが国初の科学
衛星「しんせい」打上げ成
功

4 6 .  1 . 3 1

　　　 5 . 1 3

　　　 5 .2 0

　　　 6 . 6

　　　 7 . 2 6

　　　 9 . 2

　　　 9 . 1 5

(米 )アポロ 1 4 号打上げ，
月面で運搬車 ｢リキシャ｣
使用

コンコルド 001 初の完全自
動着陸に成功(ツールーズ)

(米) 上下両院 S ST 開発計
画中止を決定

(ソ)ソューズ 11 号打上げ，

サリュトとドッキング史上
初の有人宇宙ステーション
に成功帰還中三飛行士事故
死

(米 )アポロ 1 5 号打上げ，
月着陸，月面走行車で月面
探査

(米)N A S A 71 会計年度以
降の宇宙計画縮少を発表

(ソ)ルナ 17 号に よる ｢ ル
ノホート｣ 活動終了

－ 3 03 －
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二　　　　
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所　　　　　　内 国　　　　　　　内 国　　　　　　　外

4 6 .1 0 .2 9 第３回国際航空宇宙ショー
にフライングテストベッド
等を出品(小牧)

4 6 .1 1 . 1 6

　　　1 2 . 3 0

第27代長官　木内四郎

日米合同委で調布飛行場の
全面返還決定

4 6 . 1 0 . 2 8

　　11 . 1 3

(英)X -3衛星(プロスペロ)
打上げ第６番目の自力衛星
発射国となる

(米)火星探査機マリーナ９
号初の火星を回る人工衛星

4 7 .  2 .1 4

　　　4 .1 7

　　　 4 . 2 5

　　 1 0 . 1 2

気象研と共同で異常航空気
象等の実験(伊勢湾上空)

武田新型航空機部長，滝沢
室長，後藤課長科学技術庁
長官賞受賞

調布飛行場分室 10 周年記
念

江川室長日本非破壊検査協
会20周年記念論文賞受賞

47 .   5 . 1 5

　　　6. 1 2

　　　6. 1 4

　　　7. 7

　　　8. 1 9

　　10 . 2 8

　　12 .1 2

　　12 . 2 2

沖縄本土復帰

コンコルド日本にデモフラ
イトで初飛来

日航 D C -8 インドニューデ
リ空港で墜落（86名死 亡）

第28代長官　中曽根康弘

東大宇宙研我が国４番目の
人工衛星「でんぱ」打上げ
成功

日航 D C -8 -62 モスクワの
シェレメチェボ空港で墜落
（61名死Ｏ

ＥＳＲＯと宇宙開発協力に開

する文書交換

第29代長官　前田佳邦男

4 7 .  4 . 1 6

　　　 5 . 2 4

　　　1 2 .   7

(米)アポロ 1 6 号打上げ，
月着陸孫衛星発射

米ソ間に宇宙開発協力に関
する協定成立

(米 )アポロ計画最後のアポ
ロ 17 号打上げ人類６度目
の月面着陸に成功

4 8 .  3 . 1 9

　　　　 ？

　　　　 2 4

　　　 3 . 3 1

　　　 5 . 1

　　　 5 .1 5

　　　　 ？

　　　　 1 7

　　　 7 .1 8

　　 1 0 .   5

　　　　 ？

　　　　 1 1

　　 1 0 . 1 9

ヘッドアップディスプレイ
の飛行実験実施(小牧空港)

ロ ケットエンジン高空性能
試験設備完成(角田支所)

新 型航空磯部を新型航空機
研究グループに改組

国産 ジェ ットエンジン
F JR 710-10 試作１号機完
成初運転成功

ロケットエンジン高空性能
試験設備完成披露

第４回国際航空宇宙ショー

にジェットエンジン，ヘッ
ドアップディスプレイ等を
出品(入間)

F JR 71 0-10 試作１号機 1 00

％のフル運転テストに成功

4 8 .   4 .   1

　　　 5 . 1

　　　 5 . 1 0

　　　 6 . 1 1

　　　 8 . 2 2

　　 1 1 . 2 5

民間輸送機開発協会発足

航空技術審議会「ST O L 輸
送システム部会」設置

宇宙開発事業団筑波宇宙セ
ンター開所式

航技研の風胴でのＹＸ標準
模型のテスト開始

宇宙開発委員会放送衛星，
通信衛星を 51 年度までに
開発と方針決定

第30代長官　森山欽司

4 8 .  4 .  6

　　　6. 3

　　　7. 1 5

　　　9. 2 6

　　n . 6

(米)木星探査機パイオニア
ｎ 号打上げ

パリエアショーで T U -1 44
墜落

コンコルド　テスト飛行う
ち超音速飛行 525 時間

(米)スカイラブで約 60 日
の宇宙滞在記録

コンコルド量産 ﾆL号 機ツー
ルーズで初飛行

－ 30 4 －



4 9 .  3 . 1 3

4 . 2 2

5 0 .   2 .   1

4 . 1 8

７． １

所 内

フランス国立宇宙開発セン
タ（C N E S） レヴィ総裁来

所

計算センター新設

F A C O M 230-75 計算機稼
動開始

模型飛行機教室開催（一般
公開日）

E SR O /E SA R . ギブ ソン事
務局長来所

9･　審議会の答 申

4 8 . 1 2

2 . 1 6

3 .1 3

５

９． １

1 1 .1 1

1 2 .   9

5 0 .   2

２

○航空技術審議会　昭29.  7.   1 発足 （総理府）

ｌ　

C
X
I
  
 
 C
O

４

５

６

７

８

昭 2 9 .  9 .1 6

昭 3 0 .   3 .1 0

/ /

昭 3 0. 7 . 6

昭 30 .1 1 . 2 1

昭 31 .   3 . 2 2

昭 3 0 .  4 .   1

昭 3 0 . 7 . 1 5

/ /

昭 3 0 . 1 1 . 2 9

昭 3 1 .   3 . 3 0

昭 3 1 . 4 . 3 0

　　 //

国

中
音

　　　　　　　 内

央公害対策審「航空機騒
の環境基準設定」の答申

東大宇宙研「たんせい２号」
打上げ

宇宙開発委員会「宇宙開発
計画」を修正

日中航空協定発効

宇宙開発事業団 Q ’ロケッ
ト１号打上げ

第31代長官　足立篤郎

第32代長官　佐々本義武

宇宙開発事業団 び ロケッ
ト２号打上げ

東大宇宙研「たいよう」打
上げ

4 9 .  7 .   3

8 . 2 6

1 1 .   7

:L 2 .

7 . 1

国 外

(ソ )ソ ユーズ 14 号打上げ，
サリュートとドッキング成
功

(米 )大西洋横断のリンドバ
ーグ氏死去

コンコルド 01 大西洋横断
に民間機として新記録２時
間 55 分

(ソ)米 アポロとドッキング
準備のためソユーズ 1 6 号
打上げ

ソ連ソユーズ19号 (7.15打
上げ）と米アポロ（7. 16打
上げ）史上初の国際ドッキ
ングに成功

航空技術に関する重要研究の目標および方針

関係容行政機関の共用に供する航空技術研究機関の設置に関する基本方針

関偉容行政機関の研究機関における航空技術に関する研究事項（大学にお
ける基礎的学理の研究事項を除く）の連絡調整に必要な措置関係

関係容行政機関の研究補助金および研究委託費のうち航空技術に関するも
のの配分の計画の連絡調整に必要な措置

関係各行政機関の航空技術に関する研究のための経費を必要とする計画の
連絡調整に必要な措置

現下の状勢で，航空技術を急速に振興させるため，重点的に推進する必要
のある重要研究ならびにこれら研究の推進にあたり特に必要とする諸方策

昭和 31 年度の関係各行政機関における航空技術に関する研究事項（大学
における基礎的学理の研究事項を除く）の連絡調整に必要な措置

昭和 31 年度における関係各行政機関の研究補助金および研究委託費のう
ち航空技術に関するものの配分の計画の連絡調整に必要な措置

○航空技術審議会　昭 31 . 5. 1 9 改組（科学技術庁）

１
昭 31.  7 . 1 9 昭 31 .   8 . 2 3 昭和 3 2 年 度における航空技術研究の推進方策および航空技術研究所の事

業計画に関する基本方針

　　　　　 － 3 05 －
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建議
り
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C
O

４　

５

６

７　

８

昭 3 2 .

昭 3 3 .

昭 3 3 .

昭 3 6 .

2.16

3.31

９

８

2 4

1 0

昭 39 .  1 . 31

昭 4 1 .

昭 4 6 .

３

６

1 0

2 8

昭32.1 2.17

昭3 3. 4 . 2

昭33. 6.26

昭33.11.14

昭36.12.11

昭 40.  5 . 1 8

　 中　 間

昭 41.  7 . 2 0

昭 46 . 1 2 . 1 4

二 _ __

昭和 33 年度における航空技術推進方策

超高空飛行に関する研究の目標および方針並びに必要な措置

現下の情勢における航空技術に関する重要研究課題および整備すべき研究

施設について

航空安全対策に関する研究方針，重要研究課題および整備すべき研究施設

航空技術に関する重要研究の目標およびこれを達成するための推進方策に
ついて

航空技術振興に効果的な航空機の開発における技術的問題点およびこれに

対処する方策について

ジェット輸送機の航空安全に関する技術的問圧点､及びその具体策いかん

今後の航空技術の振興に必要な重要課題とこれを達成するための推進方策
について

○宇宙開発審議会　昭3 5. 5.1 6 発足 （総理府）

１　

９

d
 
 
 
c
o

 
 
 
･<*

昭 35.  6 . 1 0

昭 38 . 1 . 3 0

昭 42 . 9 . 2 8

昭 37 .  5 .1 1

昭 3 5 .1 0 . 3

昭 39 . 2 . 3

昭 42 . 1 2 .2 0

宇宙開発推進の基本方策について

昭和 36 年度における宇宙科学技術推進方策について

宇宙開発における重要開発の目標とこれを達成するための具体方策いかん

宇宙開発に開する長期計画および体制の大綱について

－ 306 －



編　 纂　 後　 記

　「航技研も来年昭和50年には創立20周年乍迎えるので記念行事を行う予定であるが，その一つとして20

年史の編纂をやるように」と所長から大役を仰せつかったのは49年度に入って間もなく６月ごろであっ

た。急ぎょ各部課から編纂委員を選出し，委員会が正式に発足したのぱ49年７月１日，第１回編纂委員

会が開催されたのぱ７月16日であった．千の後何回か委員会を開き，編纂の方針，目次の大綱，執筆要

領などをきめ，執筆者に担当部分の執筆９お願い状を出したのは秋も冊の10月初旬であった。

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 ｜
　年史の基本性格としては，20年間の航寞宇宙技術研究所の活動の主要な流れ，変遷を正確に記録する

こととした。従って，各年度毎の詳細な有料や研究項目のすべてが網羅されてぱいない。それらについ

ては毎年刊行されている年報を参照してy たヽだき良い。
　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 ｉ
　編纂の方針として，各章お よび第 2， 31章各節毎に執筆責任者をきめ，執筆責任者の方々に執筆者の

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 ！
決定，原稿とりまとめをお願いした。木次中では研究担当者名の記載は避けることとしたが，これぱ多

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 ｜
くの研究が何人かの共同，協力によるも９で，その記述に精粗統一をかくことを恐れたこと，および研

究所としての活動の経緯が分ればよいと考えたからてある。また第 2，3 章の参考文献については，航

技研の報告類を主体とし，外部の文献名についてぱ読者に判断できる範囲で略記した。また航技研の報

告類については著者名を省略したが，これは資料篇に報告類の一覧表を付したからである。

　最終的な原稿の調整には編纂委員会がこれにあたった。

　本文の構成や書き方については出来るだけ統一的にスタイルをそろえるように努力した。しかし，研

究に開する部分では，開発に近いものから基礎研究まで種々の性格があって，同一のスタイルにそろえ

ることは必ずしも容易ではなかった。通

った点は勿論であるが，またそれはそれ

である。

　この種の年史の出版については10年に

年史をまとめることが出来たのは，ひと

関係各位の御協力によるものである。深

き，更に歴代所長をぱじめ諸先輩からも

礼を申し上げる次第である。

　20年の歴史を正確に記録しておくこと

り，この過去を顧み，研究所の将来の発

のとなるであろう。

‐
読
‐

ぞ

Ｉ

‐‐
‐
‐つ
－

‐
え

Ｉ－

く　　　　　　　

窓
Ｔ
－　

－　　　　　

‐－

して不統一の感があるとすれば，それは編集の力の至らなか

れの研究分野の特色によるものでもあると御理解戴ければ幸

き１年の期間が必要であると云われている。ほぼ１年間で2 0

にお忙しい中を御協力下さった執筆責任者，執筆者をはじめ

感謝の意を表し度い。また科学技術庁長官から 御 祝辞 を戴

顧文を戴いて年史を賑わすことが出来た。あわせて心から御

体有意義なことである。しかしそれは所詮は過去のことであ

へ向うための一助ともなれば年史出版の意義も一層大きなも

－ 30 7 －

( 編纂委員会委員長　長　洲　 秀　夫 )
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