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1.　はじめに 　

　21 世紀の大量輸送時代を担う航空機として、次世代超

音速輸送機の開発機運が高まっている。次世代超音速輸送

機の開発には莫大な開発費用が掛かることから、国際協力

による機体開発が予想され、米欧等が盛んに技術開発を

行っている。我が国においても、超音速エンジンの地上で

の技術実証を目的とした通産省の HYPR 計画が進行中で

ある。科学技術庁では、航空宇宙技術研究所（NAL ）が中心

となり小型超音速実験機を用いた飛行実証計画が鋭意進め
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ABSTRACT
This paper describes a pre-flight estimation method for aerodynamic characteristics and
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Experimental Airplane, using IMU data obtained in a flight simulation. The results demonstrate
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discrepancies during flight.

Keywords: Estimation, IMU, Scaled Supersonic Experimental Aircraft

概　　　　要

　　ロケット打ち上げによる小型超音速実験機（ロケット実験機）の飛行データ解析手法について検討すると共

に、飛行シミュレーションデータを用いて実験機空力特性推定精度について検討した。計測データとしては

IMUにより得られる飛行データの使用を前提とした。この結果、現状では推定精度が要求精度を満足していな

いことが明らかとなった。推定精度を悪化させている主たる誤差源は、動圧推定誤差、機体 /IMU 間ミスアラ

イメント、飛行中に生じる IMU のズレであることを明らかにした。

られている。本プロジェクトは、ロケット打ち上げによる

無推力型の実験機（ロケット実験機）と、これに引き続く双

発ジェットエンジンを装備した実験機（ジェット実験機）の

二形態の実験機により技術確立、飛行実証を行う計画であ

る。ロケット実験機では、無推進系形態（clean形態）のCFD

逆問題設計技術の実証と遷移特性評価の高精度化を目的と

している。ジェット実験機では、jet engine 搭載形態で機

体 / 推進系干渉を考慮した CFD 全機最適設計技術の実証

を目的としている。

　飛行試験データを用いて CFD 設計技術の検証を行うた
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δω DX、δω DY、δω DZ：

各軸角度増分値バイアス

η X、η Y、η Z：

各軸 IMU/ 機体取り付けミスアライ メント

ω XC、ω YC、ω ZC：

IMU 座標系におけるジャイロ検知角速度ω c の各

軸成分

略語

ADS ：Air Data Sensor

CFD ：Computational Fluid Dynamics

FCC ：Flight Control Computer

IMU ：Inertial Measurement Unit

RSS ： Root Sum Square

SST ： Super Sonic Transport

SSET ： Smal l  Supersonic  Exper imenta l  a i rp lane

engineering Team（国内の航空機製作主要メーカ

から成る小型超音速実験機設計チーム）

3.　計測データ精度の解析手法について

 　本章では、CFD 設計ツール検証等のために必要な実飛

行データ、要求計測精度、データ処理の考え方、精度解析

法について述べる。

 　なお、本稿では IMU により取得される飛行データを用

いた実験機空力特性推定を前提としている。

3.1　ロケット実験機におけるデータ処理の考え方について

　ロケット実験機の実飛行データを用いて実証すべき技術

課題は、CFD 逆問題設計技術と遷移特性評価の高精度化

である。CFD 逆問題設計技術に対する検証は、主に機体

表面圧力分布測定により行われる。これに対し粘性抵抗評

価の高精度化は、空気力の算出や遷移点計測により行われ

る。ロケット実験機には主翼の自然層流化による粘性抵抗

低減コンセプトが採用されているが、これを評価するため

に定量的には機体に作用する空気力の計測データを、定性

的には遷移点計測に関する飛行データを用いて行う計画で

ある。本稿ではこの内空気力により行う評価を対象として

いる。具体的には、実験機空力特性が paraboric drag

polar（CD = CD0 + k(CL-CL0)
2） によって表現されるとい

う前提に立ち、polar の開きを表現するパラメータ k と

polar の底を表現する CD0 を飛行データから同定すること

による。

　ところで本稿執筆時においては、飛行実験場所として豪

州ウーメラが有力視されている。この実験場の実測データ

に基づき風について検討したところ、実験機は相当の強風

に遭遇することも予想された 4）。風の発生を想定すると、

対気姿勢を検知できないIMUでは対地系の迎え角（風を無

めには、その精度要求を明確にし、実飛行試験で所望の精

度を有する計測データを得るべく飛行実験計画、精度解析

手法、機体製作等に叡知を結集することが必要である。本

稿ではロケット実験機を対象とし、飛行実験計画に対する

検討の結果得られた飛行シミュレーションデータ1）を用い

て、計測データの精度を見積もることを試みる。同時に精

度を悪化させる誤差要因の抽出を行うことにより、その対

策を機体設計・製作に反映して出来うる限り取得データの

精度向上を図る事を目的とする。

 　以下本稿では、3 章で精度解析手法について検討する。

4 章では飛行シミュレーションデータを用いた数値計算例

を示す。5 章では結論を述べる。

 　なお、プロジェクトの概要は参考文献 2、3）に詳しいの

で、そちらを参照されたい。

2.　主な記号及び略号

記号

aXC、aYC、aZC：IMU 座標系に働く非重力加速度 ac の各軸

成分

CA ：機体 X 軸方向係数（軸力係数）

CD ：抗力係数

CL ：揚力係数

CN ：機体 Z 軸方向係数（法線力係数）

m ：機体質量

p ：ロール・レート

q ：ピッチ・レート

q�：動圧

RWX、RWY、RWZ：各軸ランダム・ウォーク係数

r ：ヨー・レート

S ：代表面積

t ：時間

x、y、z：IMU 取り付け位置 - 重心間距離

α XY、α XZ、α YZ 、α YX、α ZX、α ZY：

ジャイロ出力軸間ミスアライメント角

β XY、β XZ、β YZ、β YX、β ZX、β ZY：　　

加速度計出力軸間ミスアライメント角

δ aDX、δ aDY、δ aDZ：

各軸速度増分値バイアス

δ SALX、δ SALY、δ SALZ：

各軸速度増分積算値スケー ル・ファクタ非直線性

δ SAX、δ SAY、δ SAZ：

各軸速度度増分積算値スケー ル・ファクタ

δ SGLX、δ SGLY、δ SGLZ：

各軸角度増分積算値スケー ル・ファクタ非直線性

δ SGX、δ SGY、δ SGZ：

各軸角度増分積算値スケー ル・ファクタ
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視した迎え角）しか利用することが出来ず、計測要求精度

を満足できる可能性が殆ど無い事が検討の初期段階で明

らかとなった。ところで迎え角の同定には、当然の事なが

ら ADS を用いることを想定している。しかし実験機で使

用する ADS は開発品であるため、その計測データに関す

る精度は今の所未知である。この様な状況を踏まえ、実飛

行データを用いた検証の第一段階は、機体軸力係数 CA と

法線力係数CN により行うこととした。風洞試験における

両係数の計測精度は極めて良好なため、実飛行データ処理

上、迎え角の推定時に発生する誤差要因を排除し、風洞試

験データ処理方法による歩み寄りを図ったのである。以上

により、本稿では CA、CN の精度について解析する。な

お当然の事ながら、粘性抵抗評価の高精度化という目的に

照らし、ADS の計測精度が明らかになれば最終的に CD-

CL による評価・解析を実施する。本稿で得られる結果に

対する期待の一つは、迎え角の推定精度以外で要求精度に

インパクトの大きい誤差源を特定し、適切な処置を講じる

ことである。

　なお、ADS の計測精度が明らかになるのは本稿執筆時

から凡そ 1 年先となる見通しである。そこで、Appendix.

A では過去の ADS 単体風試結果に基づき設定した目標計

測精度を用いて、暫定的に行った CL-CD の解析結果を収

録した。

3.2　精度要求

 　前節では同定すべき計測項目について明確にした。本節

では、そのパラメータ推定に対して要求される精度につい

て議論する。

　まず、飛行試験データについて要求されている精度を表

3.1 に示す。これらの精度要求を検討する際に基準とした、

次世代 SST の代表的な空力係数を表 3.2 に示す。

　要求精度の根拠について、CL から述べる。ロケット実

験機に採用された空力特性改善のためのアイディアは、層

流翼の採用と Warp 効果を考慮した空力設計技術である。

この Warp 効果の指標としては、最小抗力時の揚力係数

CL0 の値が挙げられる。この値は概ね 0.02 であり、Warp

効果の妥当性を検証するためにはこのCL0を正確に把握す

ることが必要である。そこで要求精度としては、少なくと

もその値の約1/4 程度の分解能は必要であるとした。つま

り、CL に対する要求精度は ± 0.005 である。次いで CD

についてであるが、これについてはΔ CD, pressure とΔ

CD, friction （Δは推定誤差を表す）に分けて考える。まず、

Δ CD, pressure については、通常、CD の低減量は Warp

効果で約 0.0010 ～ 0.0015 程度、Area-rule 効果で約 0.005

～ 0.0010 程度が期待される。しかし、これらの値は Warp

なし、Area-rule なし形状と比べての話である。既に両効

果とも取り入れられた形状における形状変更の差異を評価

するためには、少なくともそれらの1/5 程度の分解能を要

求することとした。つまり、Δ CD, pressure に関するΔ

CD への寄与分は 0.0001 ～ 0.0002 である。Δ CD, friction

については、本来なら Δ CD, pressure と同程度の精度を

要求したい。しかし、摩擦抗力に関しては遷移位置判定及

び乱流モデルに基づく誤差を考慮して、約半分程度の精度

を要求するに留めた。従ってΔ CD, friction のΔ CD へ

の寄与分は、0.0002 ～ 0.0004 である。結局Δ CD に対す

る要求精度は、± 0.0003 ～ ± 0.0006 とした。

表 3.1　飛行試験への要求

表 3.2　要求精度検討のための代表的空力係数値
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　以上に基づき最終的な要求精度は、迎え角の推定誤差分

を考慮して軸力係数 CA に対する要求精度を± 0.0002 と

設定した。法線力係数 CN については、CA よりも要求精

度が低いことと、使用する計測器機は同一であることか

ら、CA の精度に準ずるものとした。

3.3　精度計算法

 　本節では精度計算法について述べる。最近の NAL にお

ける空力特性推定に関する成果として、以下に 2 件の事例

を紹介する。NAL では、宇宙開発事業団（NASDA）と共同

で宇宙往還技術試験機（HOPE-X）の開発に先立ち、3 種の

飛行実験を実施した。このうち、極超音速飛行実験

（HYFLEX）が 1996 年 2 月 12 日に 5）、自動着陸実験

（ALFLEX）が 1996 年 8 月に実施された 6）。これら実験機

の空力特性を把握するために、HYFLEX では次のような

手法が採られた。即ち、機体に加えられた操舵に対し、シ

ステムモデル（運動方程式）から計算される応答と、飛行試

験から得られる応答を有限時間内で比較し、ある評価関数

が最適になるように未知のパラメータ（運動方程式の係数

や初期状態量）を決めるものである 7、8、9）。一方、ALFLEX

における空力特性の推定は、釣り合い状態での滑空時に実

施した舵面加振試験の飛行データを用いて実施している10）。

その手法は、基本的には HYFLEX と同様に、想定した空

力特性モデルの各微係数を最小二乗法により推定しようと

いうものである。両手法とも舵面加振とその機体応答から

空力微係数を求めようというものであり、準静的な飛行環

境下での解析には馴染まない。そこで本稿では、準静的な

飛行環境下で取得された飛行実験データの一解析法を示

す。なお、ロケット実験機の実験計測飛行は 3 つのフェー

ズに分かれており、そのフェーズの移行においては比較的

大きなエレベータ操舵入力がある（図 4.1 参照）1）。前述の

2 種類の空力特性推定手法は、このマニューバ中の飛行

データを使用した解析に有効な手段となろう。

 　最初に本稿で想定する誤差源、誤差値（3 σ値）を表 3.3

に示す。これらの値は、機体設計に先立って現状技術に基

づき NAL が暫定的に設定した値である。暫定値を使用し

て解析を進めた理由は、本解析の結果が実飛行データの精

度確保の観点から極めて重要であり、且つ時宜を失せずに

機体設計・製作に反映する事が必要であることによる。ロ

ケット実験機開発にあたっては、今後 NAL-SSET 間の調

整を経て、正式な値が設定される予定である。

　以下では、表 3.3 に示した各誤差源により CA 、CN に

生じる誤差について個別に検討していく。但し、表 3.3 は

加速度計に関する誤差と IMU 取り付け誤差のみを設定し

ているが（この理由は本節の最後に示す）、今後の解析の進

展に対応するため、IMU の構成機器であるレート・ジャ

イロに関する誤差の解析法についても合わせて検討してい

く。

（1）IMU機器単体の誤差

　まず最初に IMU 機器である加速度計及びジャイロが単

体で持つ誤差について述べる。加速度計及びジャイロ単体

の誤差にはそれぞれバイアス、スケール・ファクタ、非線

形性の 3 種類が想定されている。更にジャイロには、ラン

ダム・ウォークによる誤差が追加され、これら誤差源が測

定値に生じさせる誤差は以下のように表される。

　加速度計の単体誤差源による計測誤差：

�

　ジャイロの単体誤差源による計測誤差： 　　　　　　　

　　　　　　�

　さて、慣性機器は IMU に仮想的に設定した IMU 座標

系（以後C 系と呼ぶ）に設置されている。しかし、加速度計

及びジャイロは C 系に完全には一致せず、図 3.1 に示す

ように微小角だけ異なって設置されているものとする。加

速度計に対する微小角が加速度計出力軸間ミスアライメン

トであり、ジャイロに対するそれがジャイロ出力軸間ミス

アライメントである。ここで、加速度計の座標系（O-

XAYAZA；A 系）とジャイロの座標系（O-XGYGZG；G 系）は

非直交な出力軸であることに注意を要する。加速度計ミス

アライメントによるC 系上での誤差は、スキューシンメト

リック・マトリクス（厳密にはスキューシンメトリック・

マトリクスから単位行列を引いたマトリクス）により次の

ように表される。

+ +

δa
DX

δa
DY

δa
DZ

δS
AX

a
XC

δS
AY

a
YC

δS
AZ

a
ZC

δS
ALX

a
XC

δS
ALY

a
YC

δS
ALZ

a
ZC

2

2

2

++ +

δω
DX

δω
DY

δω
DZ

δS
GX

ω
XC

δS
GY

ω
YC

δS
GZ

ω
ZC

δS
GLX

ω
XC

δS
GLY

ω
YC

δS
GLZ

ω
ZC

1

2√t

RW
X

RW
Y

RW
Z

2

2

2

表 3.3　航法系誤差
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図 3.1　加速度計入力軸

　加速度計ミスアライメントによる計測誤差：

�

　ジャイロのミスアライメントによる C 系上での誤差も

全く同様に表され、以下のようになる。

　ジャイロミスアライメントによる計測誤差：

�

　以上をまとめると、C 系に働く非重力加速度及び角速度

を、設置されている慣性機器が測定する際に生じる測定誤

差Δ aC 及びΔω C は以下のようになる。　

� 　　　　　　　　　　　　　　　　　　

� 　　　　　　　　　　　　　　　　　

O α
XZ

−α
XY

−α
YZ

O α
YX

α
ZY

−α
ZX

O

ω
XC

ω
YC

ω
ZC

O β
XZ

−β
XY

−β
YZ

O β
YX

β
ZY

−β
ZX

O

α
XC

α
YC

α
ZC

∆a
c
=

δa
DX

δS
AX

a
XC

δS
ALX

a
XC

δa
DY

δS
AY

a
YC

δS
ALY

a
YC

δa
DZ

δS
AZ

a
ZC

δS
ALZ

a
ZC

+ + +

2

2

2

O β
XZ

−β
XY

−β
YZ

O β
YX

β
ZY

−β
ZX

O

a
XC

a
YC

a
ZC

(3.1)

+

∆ω
c
=

δω
DX

δS
GX

ω
XC

δS
GLX

ω
XC

δω
DY

δS
GY

ω
YC

δS
GLY

ω
YC

δω
DZ

δS
GZ

ω
ZC

δS
GLZ

ω
ZC

+ + +

2

2

2

O α
XZ

−α
XY

−α
YZ

O α
YX

α
ZY

−α
ZX

O

ω
XC

ω
YC

ω
ZC

(3.2)
1

2√t

RW
X

RW
Y

RW
Z

（2）IMUの機体への取り付け及び飛行中に生じるIMUのズ

　　レについて

　次に IMU と機体軸間のミスアライメントと飛行中に生

じる IMU のズレにより発生する誤差について述べる。こ

こでは、IMU/ 機体軸間のミスアライメントを例に採り発

生する誤差について述べる。飛行中に生じるズレについて

も全く同様に取り扱われる。

 　機体座標系（B 系）は機体設計上の基準として定義され、

同時に IMU の機体への取り付けにおける設計上の基準座

標系と定義する。

　さて、設計上の B 系と実際に設置される C 系は微小角

だけ異なる。この微小角がIMU/機体軸間取り付けミスア

ライメントであり、C系で測定される非重力加速度をB系

に変換すると、
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　aB = D(η)(aC+ Δ aC)　　　　　 (3.3)

　ここで、

　�

　

　である。

　最終的に、IMU 取り付け位置と重心間の距離を考慮し

て、IMU が検知する機体各軸方向の加速度は以下のよう

に表される。

aN = 
qCNS  + ∆aN − x(pr − q) − y (qr + p) + z (p

2 + q2)

(3.4)

aA = 
qCAS  + ∆aA + x(q

2 + r2) − y (pq − r) − z (pr + q)

(3.5)

 　ここで、例えば p は p の時間微分値を表している。

　（3.4）及び（3.5）式の右辺第 1 項と第 2 項が、最終的に

IMU のズレを考慮した上で表現される（3.3）式の加速度の

各機体軸成分である。重心位置とIMU間距離の測定誤差、

D(η) =

1 η
Z

−η
Y

−η
Z

1 η
X

η
Y

−η
X

1

m
. .

. .
m

.

及びレートジャイロによる各機体軸周りのレート測定誤差

により発生する軸方向加速度誤差も当然存在する。しかし

前者に起因する誤差がどの程度に収まるのか本稿執筆時に

は土台とすべきデータが存在しないことと、この誤差は極

めて微小であると推定されることから本稿では考慮してい

ない。従って代表面積 S と機体質量m は定数であるから、

各軸方向係数の推定精度は加速度の検知精度及び動圧の推

定精度によって決まる事が分かる。 　

 4.　数値計算例

　本章では数値計算例を示す。数値計算に使用する飛行

データは参考文献 1）に示した平均風想定時の飛行シミュ

レーションデータである。代表的な飛行パラメータを図

4.1 に示す。図 4.2 には飛行シミュレーション実施時に想

定した風モデルも合わせて示した。

　IMU による計測データを用いて精度解析を行う際考慮

した誤差源は、表 3.3 に示した誤差源と、IMU により飛

行中推定した動圧の誤差がある。飛行シミュレーションを

行う際には一切の誤差を想定していないが、動圧誤差は飛

行中IMUで風を推定することが出来ないために発生する。

動圧誤差にはこの風の影響による誤差と、慣性航法則自体

が持つ計算誤差が含まれるが、本稿で使用した飛行シミュ

レーションデータにおいてはほぼ風の影響によるものと考

図 4.1　（1/4）　飛行データ（迎え角、エレベータ舵角時間履歴）
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図 4.1　（2/4）　飛行データ（高度、マッハ数時間履歴）

図 4.1　（3/4）　飛行データ（動圧、レイノルズ数時間履歴）
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図 4.1　（4/4）　飛行データ（加速度時間履歴）

図 4.2　風モデル
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えて良い。

4.1　各誤差を単独に想定した場合の推定精度に与える影響

　図 4.3 に + 側の各誤差源に起因して発生する CA に対す

る推定誤差を、図 4.4 に CN に対するそれを示す。− 側の

誤差についてはそれぞれの図に示された推定誤差の極性を

反転させればよい。またそれぞれの図は、推定誤差の大き

い誤差源と推定誤差の小さい誤差源に分けて作図した。図

4.3、4.4 に現れていない誤差源に起因する推定誤差は全て

0 である。

 　まず、図 4.3 から分かるように CA を推定する際に決

定的な影響を及ぼす誤差源は、飛行中に発生する IMU の

ズレ、機体/IMU間のミスアライメント及び動圧の推定誤

差である。IMU による動圧推定には、図 4.2 に示された

ような飛行速度の約1/6 程度にも及ぶ風に遭遇することを

想定した場合にはそもそも無理があり、この誤差源につい

て多くを議論することは無益であろう。実際には、ADS に

より動圧は推定されるものと考えられるからであり、当然

ADS には IMU 以上の精度が期待できる。

　最も問題となるのは、機体/IMU間のミスアライメント

である。この誤差単体で既に要求精度を超過しており、そ

のCAに対する推定誤差は動圧推定誤差に起因するそれを

上回る飛行区間さえある。従って、この誤差源に対する推

定誤差を小さくすることが急務である事は間違いない。解

決策としては、IMU の取り付け精度を実測可能にし、且

つ機体設計・製作上の配慮により精度を確保することが考

えられる。この点については NAL-SSET 間で緊密な連絡

を取り、基本設計初期段階に於いて対策を講じた。詳細に

ついては、本文の範囲を超えるのため Appendix. B に示

したのでそちらを参照されたい。

　次いで問題となるのが、飛行中に発生する IMU のズレ

である。機体に荷重が掛かり IMU の box そのものが揺す

られた場合に、この誤差源に起因する推定誤差は大きくな

る。この対策としては IMU の box を強力に機体に固定す

ることが考えられるが、これは同時に他の問題を引き起こ

す。即ち、実験機は推進系を持たないためロケットにより

打ち上げられるが、過酷な振動環境下に搭載機器が曝され

るため、防振対策を避けて通れない。従って shock

absorver が必要となり、これは飛行中のズレを産み出す原

因の一つとなる。この点に関する対策も現在進捗中であ

る。ロケット打ち上げにより、高精度の計測データを取得

する実験を行う際には、今後常につきまとう問題であり、

ロケット打ち上げによる実験手法の欠点の 1 つであろう。

以上の 3 種類の誤差源以外により発生する推定誤差は、何

れも要求精度に比べて 1 桁小さく、実飛行データを解析す

る上では有害とならない。

図 4.3　（1/2）　DCA 時間履歴（推定誤差大の誤差源）
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図 4.3　（2/2）　DCA 時間履歴（推定誤差小の誤差源）

図 4.4　（1/2）　DCN 時間履歴（推定誤差大の誤差源）
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 　一方図 4.4 から分かるとおり CN の推定に対して支配

的な誤差は、動圧の推定誤差のみである。これ以外の誤差

源に起因する推定誤差は、CA の場合と同じく機体 /IMU

間のミスアライメントが支配的であるが、要求精度と比べ

て問題にならない。

4.2　RSS（Root Sum Square）による評価

　前節では個別の誤差源による推定誤差について検討し

た。この検討結果は機体設計・製作に反映され、精度確保

のための努力が払われている。しかしながら、それぞれの

誤差源は単独で発生するものではなく、同時に発生しうる

ものである。従って、本節ではより実際的な評価を行う。

一般に誤差解析は RSS による評価が行われている 11、12）。

この解析の前提条件は、各誤差源が互いに線形・独立であ

ることを要求している。本稿で想定している誤差源は全て

独立ではあるが、線形性については保証されていない。し

かし、線形性を仮定しても一般には妥当な精度解析を実施

できることから、本稿では RSS により評価することとし

た。

　RSS は、全ての誤差源の発生を考慮した上で、評定とな

る値の 3 σの分散上下限値を与えるものである。本稿では

動圧推定誤差を除いて RSS を求めた。その理由は、前節

で述べた様に推定精度を決める主な誤差源は動圧の推定誤

差であるが、これは本来は ADS の推定精度を用いて解析

すべきであることによる。図 4.5 に RSS の時間履歴を示

す。また、図 4.5 には機体 y 軸に関する機体 /IMU 間の

ミスアライメントにより発生するΔ CA も合わせて示し

た。この結果から RSS によるΔ CA とミスアライメント

によって生じるΔ CA がほぼ一致していることが分かる。

従って、実際的な評価を行ってもミスアライメントの誤差

に推定精度が依存している事が分かる。

4.3　未考慮の誤差源に対する考察

　本節では、数値計算例で考慮していない誤差源について

考察する。

　まず、IMU 単体に対しては（3.4）、（3.5）式で示したよう

に、IMU/ 重心間の距離測定誤差がある。一般に、この様

な誤差はmm単位以下と微小である。この計測誤差と各軸

周りのレート或いは角加速度を掛けた量が推定誤差となっ

て現れるが、機体に発生する非定常空気力の影響を無視

できるようレートが小さい値に抑えられており、これらに

よる誤差は微小なものとなろう。ただし、レート誤差は

ジャイロの性能に依存するため、この点に関する検討が必

要である。しかしながら、ジャイロによる誤差は IMU が

図 4.4　（2/2）　DCN 時間履歴（推定誤差小の誤差源）
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作動し始めてから実験計測が始まるまでの時間にも依存し

てしまい（（3.2）式参照）、打ち上げロケットの経路データ

や、打ち上げ手順に関するデータも必要となるため、現時

点での解析は困難である。また IMU の計測時間遅れ、

IMU/FCC 間の通信時間遅れ等の時間遅れが未考慮であ

る。これらのデータについては、開発試験段階で実測でき

るものは全て計測し、誤差源として残さないようにするこ

とが重要である。

　次いで各計測データ取得時の飛行条件の同定についても

配慮が必要である。IMU と ADS により動圧、マッハ数の

同定を行うのであれば、両計測器機単独の精度並びに両者

の計測時間差についても把握しておく必要がある。特に飛

行実験経路は経路角が深く動圧の急激な変化が予想されて

いる（図 4.1 参照）。この様な飛行環境下における ADS の

特性を正確に把握しておくことが必要である。

　また本稿で使用した飛行シミュレーションデータは、機

体運動が縦面内に限定されている。今後は横・方向系の運

動も取り入れた飛行シミュレーションを行い、エルロン及

びラダー舵角、横滑り角等の横・方向系を考慮することに

より発生する誤差源の影響についても検討が必要である。

　最後に、エレベータ舵角の影響についても考慮する必要

がある。ロケット実験機の実験計測飛行では、空力微係数

を同定するための舵面加振試験が想定されていない。従っ

て、飛行中比較的大きな操舵を行う飛行区間を抜き出し、

3.3 節で紹介した様な手法を用いて空力微係数を同定する

必要がある。同時に、舵角変位の精密な計測や風洞試験

データの利用等、幅広く校正手法について検討しておく必

要があろう。 　

5.　結　　論

　本稿では、飛行シミュレーションにより取得されたIMU

データを用いて、ロケット実験機の空力特性推定精度に関

する解析を行った。その結果、機体 Z 軸方向の要求精度は

満足できる見通しが得られたものの、機体X軸については

要求精度を満足する事が出来なかった。推定精度を悪化さ

せる主たる誤差源は、機体/IMUミスアライメントと飛行

中に生じるズレである。機体/IMUミスアライメントの精

度確保に対する対策は既に機体の設計に反映されており、

十分な精度を確保できる見通しである。一方の飛行中に生

じるズレについては、打ち上げ時に遭遇する振動環境下で

IMU を保護する必要があることから、慎重に対策が練ら

れている。

　本解析で想定した誤差源は、実験機空力特性を推定する

際に考慮しなければならない全ての誤差源を取り扱ってい

図 4.5　RSS 時間履歴
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るわけではない。未検討の部分についても早急に実施し、

精度確保にインパクトのある誤差源が存在すれば、速やか

に対策を機体開発に反映する必要がある。

　なお、本稿で示した検討終了後、機体/IMU 間のミスア

ライメントについて最新の精度解析結果が得られている。

この結果は、Appendix. A で行う解析の中で考慮してい

る。

 　今後とも精度確保に対する努力をたゆまず続け、要求精

度を満足する計測システムを構築していく所存である。
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Appendix. A

　本節では、過去の ADS 単体風試結果に基づき設定され

た目標計測精度を用いて、CL-CD の解析を暫定的に行う。

ADS の誤差としては、機体に取り付けたときの機体との

干渉や ADS の取り付け誤差等がある。しかしながら、こ

れらの誤差について現状では精度を見積もる基礎データを

有していないため、本文中の解析からは除外した。ADS は

開発要素であるため、1999 年秋頃にその計測精度が明ら

かになる予定である。また本文で述べた結果に対して、本

稿執筆時点では機体 /IMU ミスアライメント精度が改善

されている。本節で行う解析には、この最新の精度を反映

する。

　ADS 及び機体 /IMU ミスアライメントに対する精度は

以下の通りである。

　まず ADS については、動圧推定誤差として真値に対し

て相対誤差± 5.0%、迎え角については ± 0.3 度を想定し

た。これらの値は何れも 3 σ相当値である。機体/IMU ミ

スアライメントは現状では± 0.037 度以内迄抑え込まれて

いる。更に、ミスアライメントを計測可能とした機体設計

を行っているため、最終的には誤差ではなく公差として取

り扱える状況にある。

 　ADS の精度及び機体 /IMU 間のミスアライメント誤差

の更新値を用いて算出した、揚、抗力係数の推定誤差を図

A.1、2 に示す。想定した誤差は全て + 側の誤差である。図

から明らかなように、揚、抗力係数に対する推定精度はい

ずれも要求精度を満足していない。支配的な誤差は、両係

数共動圧及び迎え角に対する推定誤差である。動圧推定誤

差は現状では真値に対する相対誤差で表されているため、

現実的には更に精度向上が見込まれる。そのため、揚力係

数の推定精度を要求値内に抑え込むことは可能であろう。

一方抗力係数に対しては、迎え角の推定精度を向上させる

ことが必要である。しかしながら ADS は開発要素である

ことから、ここで示した目標精度の確保が保証されている

わけでもなく、精度が劣化する可能性もある。従って必要

な成果が得られるよう、別の手法の構築も考慮すべきであ

ろう。なお飛行中の IMU のズレに起因する推定誤差も要

求精度に対して影響のある大きさではある。しかし、現在

精度確保のための検討がなされており、本稿で想定してい

る誤差よりは精度が確保される見通しである。従って、本

誤差は精度確保の上では問題とはならない見込みである。

Appendix. B

　IMU を機体に取り付ける際、機体 X 軸及び Z 軸に関す

る方向精度を出来うる限り確保することが実験機空力特性

を推定する際に重要であることが明らかとなった。本節で

図 A.1　各誤差源による抗力係数推定誤差
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は、この様な要求に対して実施した機体設計/ 製作上の工

夫に関してまとめておく。

　まず IMU は調整のために必ず取り外し・再取り付けが

必要である。従って取り付け手段はボルトにならざるを得

ず、必ず精度が悪くなる軸方向が存在する。その理由は、

取り付けボルトの締め付け力の差により面外方向の精度が

悪化することによる。IMU 取り付け精度を保証するため

には、再取り付け時に取り付け精度を測定・調整すること

が必要である。ここで再取り付け時に IMU 取り付け精度

を測定・調整するならば、取り付け方向にあまりこだわる

必要はなくなり、逆に測定やレベル調整等の作業がやりや

すい方向に IMU 取り付け面を設けるのが良い。もちろん

レベル調整をやりやすいのは、水平面である。また面外方

向の取り付け精度を確保するには、基本的に筐体の長手方

向を精度良く取り付けるのが最も効率的である。以上を踏

まえ、実験機の IMU は、長手方向を機体軸に一致させて

（機体 X、Z 方向精度を確保しやすい）水平面に設置すると

共に、IMU 取り付け時に IMU の水平面精度を計測・調整

することにより精度を確保することとした。なお面外方向

には、ガイドピンを用いることとした。

図 A.2　各誤差源による揚力係数推定誤差

This document is provided by JAXA.




