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 第 1章 序論 
1.1 研究背景 

1.1.1 火星大気及びこれまでの火星探査 

 地上から空を眺めた時，火星は望遠鏡などの特別な機器を使わなくとも，裸眼で明るい

星として視認できる．このため人々は太古の昔から火星の観測を行ってきた．宇宙開発が

始まった初期のころは，フライバイと呼ばれる，探査機が火星近傍を通過する際に画像観

測等を行っていたが，続いて火星周回軌道に探査衛星を送り込むようになり，観測精度が

向上した．その後もランダーを地表に着陸させたり，探査ローバーを移動させたりして，

地表の高解像度画像撮影や，土壌の成分分析，気象観測等が行われている[1–3]． 

これらの探査により，この赤い惑星の全貌が明らかになってきた．火星は地球と同様に，

硬い岩石の地表を有する地球型惑星に分類される．ただし細部に関しては多くの相違点が

存在する．地球と比較すると，赤道半径は約 2 分の 1 であり，質量は約 10 分の 1 しかな

い．このため表面重力は地球の 40％程度にとどまる．自転周期及び自転軸の傾きは地球

と類似しており，火星の一日はおよそ 24 時間 40 分程度で四季が存在する．惑星表面は特

徴的であり，青い海が７割を占める地球と対照的に，赤い酸化鉄を多く含む砂や塵に覆わ

れている．地表には平原だけでなく，例えば，エベレストの三倍に相当し，太陽系で最大

の大きさであるオリンポス山や，図 1.1 に示すような火星の外周の 4 分の 1 に及ぶ長さ

4000 kmの長さを有し，太陽系最大の峡谷の一つであるマリネリス峡谷といった，起伏に

とんだ多様な地形が存在し，少なくとも過去に，火山活動や風雨による浸食・堆積が行わ

れていたことが明らかとなっている．また，地球が南北方向に強い磁場を持っているのに

対し，火星にはこのような強い磁場は存在しないことが分かっている．地球の強い磁場は，

ダイナモ理論と呼ばれる惑星内部の導電性のある流体の運動によって生じていると考え

られている[4]が，火星では現在このダイナモ効果が失われている．しかし過去には強い磁

場が存在した可能性が示唆されており，強い磁場によって岩石が磁化され，残留磁場とし

て現在に残っている可能性がある．またプレートテクノニクスによっても岩石は磁化され

るため，過去の火星の姿を明らかにするために，火星の残留磁場の観測が望まれている． 

火星には薄いものの，大気が存在する．表 1.1 に示すように，地球大気と比較すると，

表面での大気圧は約 0.6 %，大気密度は約 1%である．主成分は二酸化炭素であり，全体の

約 95 %を占め，地球大気に多く含まれている酸素はほとんど含まれない．また液体の水

が豊富な地球と異なり，火星では液体の水がほとんど存在しないため，大気中には水蒸気

がほとんど含まれない．このため水で構成された雲や雨といった気象現象はほとんど確認

されておらず，水による熱エネルギーの循環の割合は非常に低いと考えられる．地表の大

気温度は 0℃に満たない．音速は，ガス種が二酸化炭素を主とすること，温度が低いこと

から，地球より低くなりやすい．また大気境界層と呼ばれる，地表に最も近い大気の層が

地球と比べて厚くなる[5]．大気境界層は安定した上空の自由大気と地表に挟まれており，

地表面の影響を受けて激しい対流が発生することがある．様々な地球と火星の条件の違い

により，大気境界層の厚さが地球においては 1 km 程度であるのに対し，火星では 10 km

以上になる事が確認されている．  
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図 1.1 European Space Agency によって撮影されたマリネリス峡谷の衛星画像[6] 

 

表 1.1 地球と火星の相違点[7] 

 地球 火星 

赤道半径 6378 km 3396 km 

地球に対する質量 1 0.1074 

地球に対する表面重力 1 0.38 

大気主成分 窒素，酸素 二酸化炭素 

表面大気圧 1.0 × 105 Pa 0.006 × 105 Pa 
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 1.1.2 火星の飛行探査 

近年においては，航空機による探査が試みられている．前述したような大規模かつダイ

ナミックな地形の詳細な観測を行うにあたり，航空機の持つ高い機動力は非常に有用であ

り，これまでよりも高解像度かつ広範囲での観測が期待されている．また，航空機ならで

はの取得可能なデータとして，様々な高度での大気成分観測や，広範囲かつ高解像度の残

留磁場観測等も期待されている．航空機探査のアイデア自体は古くから存在し[8]，現在ま

でに複数の手法が提案されている[9-14]．また直近では，米国国家航空宇宙局（National 

Aeronautics and Space Administration: NASA）による火星探査ミッション Mars 2020[15]にお

いて，図 1.2 に示す二重反転式回転翼を用いたヘリコプター（ ingenuity）による人類史上

初の地球以外の惑星における航空機の飛行に成功した． 

我が国では，国立研究開発法人宇宙航空研究開発機構（Japan Aerospace Exploration 

Agency: JAXA）を中心に国内大学等で構成されている火星探査航空機リサーチグループ

（以下，火星探査航空機 RG）により，図 1.3 で示すような固定翼を用いた航空機による

火星探査の実現を目標とした研究開発が行われている[16-20]．火星において航空機を飛ば

す際の最大の課題は，火星の大気は密度が地球の約 100 分の 1 と非常に小さい希薄大気で

あることだ．翼の生み出す揚力は大気密度に比例する．また大気密度が小さい場合，翼コ

ード長基準レイノルズ(Re)数が小さくなり，およそ O(104)を下回ると最大揚抗比（L/D）が

著しく悪化することが知られている[21]．これらのことから火星環境における飛行は困難

が予想されていた．この問題に対し火星探査航空機 RG では，図 1.4 に示す，同程度の Re

数領域で高性能なハンドランチグライダーに用いられていた石井翼型に着目した．実験及

び数値計算により，火星飛行環境においても，広い迎角範囲で高い揚抗比を維持できるこ

とを明らかにした[22-23]． 

そこで，この石井翼型を主翼翼型に用いた試験機を制作し，飛行実証のため 2016 年 6

月に北海道広尾郡の大樹航空宇宙実験場にて第一回高高度飛行試験（Mars Airplane Balloon 

Experiment One: MABE-1）（図 1.5）を行った[24-25]．地球の高度 36 km 付近の大気環境は

火星大気環境と近く，飛行時の Re 数・マッハ数も同程度となる．そこでこの環境で試験

機を飛行させることで機体の空力特性を含む様々なデータを取得し，今後の設計開発へ反

映させることを目的とした．結果として空力データなどの取得には成功したものの，機体

の引き起こしが遅れ，目的としていた高度における定常滑空を行うことができず，当初予

定していた条件での計測データは得られなかった．このため火星探査航空機 RG では，

MABE-1 で発生した不具合への対策を施した試験機を制作し，第二回高高度飛行試験

（MABE-2）（図 1.6）を 2022 年度に実施するための準備を進めている．  
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図 1.2 人類史上初めて火星での飛行に成功した NASA の ingenuity[15] 

 

 
図 1.3 火星探査航空機 RG で検討されている火星探査航空機  
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図 1.4 石井翼型 

 

 
図 1.5 ゴンドラに格納された MABE-1 の試験機[24] 
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図 1.6 MABE-2 試験機[26] 
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 1.1.3 火星のダストデビル 

MABE-2 の完了後は，火星での実飛行が期待される．火星で飛行する際には，上述した

大気圧の違いに加え，地球との気象環境の違いも考慮する必要がある．火星の気象観測は

未だ発展途上ではあるが，ダストデビルと呼ばれる現象が大きなスケールで頻発すること

が分かっている[27]．ダストデビルとは，地球でも発生する，地表の大気が強い鉛直渦と

して渦巻きながら上昇する現象である．地表に砂塵等が存在する場合，これを巻き上げる

ことで可視化されるが（図 1.7），地表にそのようなものが存在しない場合は可視化されな

い．大気中に渦を生成する気象現象としては竜巻が有名であるが，ダストデビルと竜巻は，

その発生要因が全く異なっている．ダストデビルは，太陽熱等により地表で暖められた大

気が浮力を得ることにより上昇する際に，渦となって生成される．このためダストデビル

は，晴れた日の風が比較的弱い時に，地表から発生する．一方で竜巻は，よく発達した積

乱雲から生成される．このためダストデビルとは発生する際の気象条件が全く異なってい

る． 

火星におけるダストデビルの観測例はあまり多くなく，その詳細は未だ謎に包まれてい

るが，図 1.8，図 1.9 に示すように周回衛星で観測された衛星画像や，火星表面に着陸し

たランダー，ローバーによる観測でその存在が確認されている[28]．衛星画像では，多く

のダストデビルが地表を移動した跡が確認される．またダストデビルの姿そのものが観測

されることもある．これまでの衛星観測で，ダストデビルの高さは数キロメートル，直径

は数百メートルに及ぶものが確認されており，そのスケールは地球で発生するものと比較

して一桁以上大きいと考えられている．これは 1.1.1 で述べた大気境界層の厚さが地球よ

り厚いことがその原因の一つかもしれない．また地球と火星のダストデビルの観測結果を

比較する限り，その形態は非常に類似していることが確認されている． 

火星の地表で積極的に気象観測が行われたのは，NASA の Viking program により送り出

された Viking 1 と Viking 2 の着陸船，および Discovery Program の一環として行われた

Mars Pathfinder の着陸船に限られ，それ以後の探査機は専用の気象観測機器を搭載してい

ない．そのうえ，Mars Pathfinder は風速センサの校正に問題があり，現在までに取得され

た火星地表の気象データはあまり多くない．Viking 1 と Viking 2 では，周辺をダストデビ

ルが通過した際の風速の記録に成功しており，7 つのダストデビルがこれらの探査機の周

辺を通過したことが分かっている．このときのデータから，ダストデビルの周方向風速が

ランキン渦に近似できるという仮定を用いて周方向風速の最大値を推定したところ，最大

で 100 m/s もの強さであったと考えられている．また地球よりもダストデビルが大きいた

め，コリオリ力が回転方向の決定に与える影響は地球よりも大きいと考えられるが，観測

結果からは回転方向の偏りは見られなかった． 

火星で発生するダストデビルの発生頻度とスケールについては，LES による研究もおこ

なわれている．ダストデビルは大気境界層内で発生するため，複数のダストデビルの統計

的性質を明らかにするには，大気境界層と同じだけの大きさの空間でシミュレーションを

行う必要がある．地球の大気境界層は高さが 1 km程度であるが，火星の大気境界層は 10 

km 程度もの高さがあり，大気の対流のシミュレーションを行うためには水平方向にも垂

直方向と同様のスケールの長さが必要となる．また半径が数十メートルのダストデビルを

再現するにはそれ以下の大きさの分解能が必要となるため，結果として大量の計算資源を

消費する．Nishizawa らは，火星の昼間の大気境界層を対象に，高さ約 20 km，縦横約 20 

km四方の広い空間で，5 m という高い解像度を持った LES を行った[29]（図 1.10）．地表

面が太陽によって熱せられることを計算条件としている．この時の太陽経度（longitude of 

sun: ls）は 100°，シミュレーション地点の緯度は 20°N である．5 m より荒い解像度で
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 現地時間（local time: LT）は 0:00 から計算を開始し，解像度 10 mの 14:00 の結果を初期

値として 5 m の解像度での LES が行われた．シミュレーションでは多数のダストデビル

が生成され，5 m の解像度における 14:30 の結果では 3046 個の様々なスケールのダスト

デビルが確認されている．これは 1 km2あたり 8 個程度の非常に高い発生頻度である． 

 

 
図 1.7 チリのアタカマ砂漠のウアラの近くで撮影されたダストデビル[30] 

 

 
図 1.8 火星軌道上から撮影された 100 m クラスのダストデビル[28] 
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図 1.9 火星ローバーから撮影されたダストデビル[31] 

 

 
図 1.10 LES で取得された 1 km四方の空間における垂直渦の三次元的構造[29] 
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 1.2 研究目的 
 火星におけるダストデビルの発生頻度は非常に高いことが予測されており，火星探査航

空機が火星環境を飛行する際にダストデビルに突入することは想定すべき事象と考えら

れる．そのため火星探査航空機がダストビルに突入した際の現象をシミュレーションし，

その飛行特性を明らかにする必要がある．そこで本研究では，地球でのダストデビルの構

造に着目した先行研究よりダストデビルの風速構造をモデル化し，火星環境を模擬した大

規模 LES によるダストデビルの発生分布と，MABE-2 で用いる試験機をもとにした火星

探査航空機の飛行シミュレーションを組み合わせることで，火星探査航空機がダストデビ

ルに突入した際の飛行特性及びダストデビルが複数発生している環境を飛行した際の飛

行特性を評価することを目的とする． 

 

1.3 論文構成 
 本章は序論であり，研究背景及び研究目的について述べた．本論文では加えて以下の 3

章で構成されている． 

 第 2 章では，ダストデビルのモデル化手法及び飛行シミュレーションの手法について述

べる． 

 第 3 章では，結果及び考察について述べる． 

 第４章では，結論について述べる．  
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 第二章 解析手法 
2.1 シミュレーション概要 

 飛行シミュレーションとは，実機を飛行させる代わりに，コンピュータ上でその挙動を

模擬するものである．コンピュータは連続的な時間の流れを取り扱うことができないため，

微小な時間間隔で離散化し，様々な物理量の時間変化をシミュレーションする．そのため

には，機体に働く各種物理現象のモデル化を行い，代数方程式で表す必要がある．このた

め 2.2 にてダストデビルのモデル化を行う．また 2.3 に記載する飛行シミュレーションも

代数方程式で表現される．本シミュレーションでは，図 2.1 に示すように，時々刻々と変

化する航空機の位置，速度，姿勢角，角速度，気流角，対気速度といった飛行状態を次々

に更新することによって航空機の挙動を解析した．シミュレーションを開始する初期の飛

行状態と空力情報を元に，飛行状態を示す運動方程式のうち位置，速度，姿勢角，角速度

の時間変化を更新する．航空機の進行に伴うダストデビルとの相対的な位置変化から風速

を計算することで飛行状態のうち対気速度と気流角を更新する．さらに制御系と空力モデ

ルから舵角，空力係数を算出し，再度運動方程式を解くというサイクルを繰り返す．以後，

各サブセクションにてそれぞれの詳細を述べる． 

 

 
図 2.1 シミュレーションアルゴリズムの概要 
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 2.2 ダストデビルのモデル化 
 ダストデビルの風速構造については，主に地球における観測結果からある程度の解明が

行われている[28]．ダストデビルの風速は，図 2.2 で示すような，ダストデビルの中心を

原点とする円筒座標系で示され，接線方向風速𝑈𝜃，半径方向風速𝑈𝑟，垂直方向風速𝑈𝑧の 3

つに分類される．ダストデビル内の風速分布に関する詳細なデータは，高分解能な風速分

布計測が困難なため限られているが，大きなダストデビルほど，接線方向風速𝑈𝜃が大きく，

接線方向風速𝑈𝜃が大きなダストデビルほど垂直方向風速𝑈𝑧も大きい傾向にあることが示

唆されている． 

接線方向風速𝑈𝜃は，ダストデビルの中心では０であり，ダストが可視化されている領域

と同じ半径で最大値をとり，よりダストデビルから遠ざかると 0 に漸近していく．この水

平方向の風速分布はランキン渦に近似可能だと考えられている．この時，ランキン渦の強

制渦と自由渦の境目となる位置から中心までの距離を，ダストデビルの半径と定義される

ことが多く，本研究でもこれに従う．また，半径より内側はコア領域とされている． 

ダストデビルの中心へ向かう放射状の流れである半径方向風速𝑈𝑟は，地上付近の，ダスト

が可視化された筒状部分の少し外側で最大となる．半径方向風速𝑈𝑟はこのような地表から

2 m程度の高さの範囲内に存在しており，十分発達した上空部ではほぼ０だと考えられて

いる． 

垂直方向流速𝑈𝑧は，接線方向風速𝑈𝜃のようにランキン渦に近く，ダストデビルの半径付

近で最大風速をとり，ダストデビルの中心から遠ざかるにつれ減衰していく．十分に発達

した際の，垂直方向流速𝑈𝑧の最大値と接線方向風速𝑈𝜃の最大値の強弱の関係はまだ明確

にはなっていないが，垂直方向流速𝑈𝑧の最大値のほうが大きいとする研究例がいくつかあ

る．また，中心部分には下降気流が存在することが示唆されている．  

以上の情報を基に本研究では，火星探査航空機の想定飛行高度である上空数キロメートル

におけるダストデビル内部の流速分布のモデル化を以下の(2.1)～(2.4)式のようにモデル

化した．またこの流速分布を図 2.3 に示す． 

 

𝑈𝜃(𝑟, 𝑎, 𝑈𝜃𝑚𝑎𝑥) =

{
 
 

 
 𝑈𝜃𝑚𝑎𝑥

𝑎
𝑟,              𝑎 > 𝑟

 
𝑈𝜃𝑚𝑎𝑥𝑎

𝑟
,                𝑎 ≤ 𝑟

(2.1) 

 

𝑈𝑟 = 0 (2.2) 
 

𝑈𝑧(𝑟, 𝑎, 𝑈𝑧𝑚𝑎𝑥) = {

2𝑈𝑧𝑚𝑎𝑥
𝑎

𝑟 − 𝑈𝑧𝑚𝑎𝑥 , 𝑎 > 𝑟

𝑈𝑧𝑚𝑎𝑥𝑎

𝑟
,                              𝑎 ≤ 𝑟

(2.3) 

 
𝑈𝑧𝑚𝑎𝑥 = 1.3 × 𝑈𝜃𝑚𝑎𝑥 (2.4) 

 

𝑈𝜃，𝑈𝑧はそれぞれ接線方向，垂直方向の流速である．𝑟は動径方向距離，𝑎はダストデビル

の半径，𝑈𝜃𝑚𝑎𝑥，𝑈𝑧𝑚𝑎𝑥はそれぞれ接線方向，垂直方向の流速の最大値である．接線方向の

流速はランキン渦で表している．垂直方向の流速は，中心で最小，ダストデビルの半径で

最大とし，この間を線形で表す．半径以遠は，流速が距離に反比例すると仮定している．

また，垂直方向の最大流速は，接線方向の最大流速の 1.3 倍，最大流速と最小流速の大き
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 さは等しいとそれぞれ仮定した．上式より，ダストデビルの半径𝑎と接線方向最大風速

𝑈𝜃𝑚𝑎𝑥，およびダストデビル中心からの距離𝑟の三変数によりダストデビルによる風速ベ

クトルの算出が可能である． 

 

 
図 2.2 円筒座標系 

 

 
図 2.3 モデル化したダストデビルの風速分布 
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 2.3 飛行シミュレーション 

2.3.1 火星探査航空機のモデル化 

本研究では，MABE-2 で用いる試験機を火星探査航空機として定義し，その諸元を用い

て各種解析を行った．試験機は図 2.4 に示すように推進系を持たない滑空機として設計さ

れており，全長約 2.1 m，翼幅約 2.6 m，高さ約 0.38 mである．主翼翼型には石井翼型，

尾翼翼型には NACA0006 翼型が用いられている．主翼はスパン長 b が 2.66 m，コード長

cが 0.492 mであり，主翼内側の後縁にエルロン，水平尾翼後縁にエレベーター，垂直尾

翼後縁にラダーが取り付けられている．これら動翼をサーボモーター及びリンケージを用

いてこれらを動作させることで機体の制御を行う．エルロンの舵角は±25 deg，エレベー

ターとラダーの舵角は±20 deg の範囲内で稼働する．機体重量 m はすべての機材を搭載

した状態で 6.18 kg である．後述する機体固定座標系における重心周りの三次元的な慣性

モーメントである慣性テンソル Iは，火星探査航空機 RG が CADを用いて算出しており，

その値を以下に示す．設計荷重倍数は地球基準で 8G である． 

 

𝐼 = [

𝐼𝑥𝑥 𝐼𝑥𝑦 𝐼𝑥𝑧
𝐼𝑦𝑥 𝐼𝑦𝑦 𝐼𝑦𝑧
𝐼𝑧𝑥 𝐼𝑧𝑦 𝐼𝑧𝑧

] = [
0.505 0.0003721 −0.051

0.0003721 1.254 0.00007266
−0.051 0.00007266 1.756

] 

 

シミュレーションにおいては，上述した機体諸元のうち，主翼スパン長 b，主翼コード長

c，これらの積である翼面積 S，機体重量 m，慣性テンソル Iをそのまま利用した．また運

用荷重限界として設計荷重倍数の半分である地球基準加速度 4G と同等な 39.2 m/s2 を用

いている．空力モデル及び制御手法については後述する． 
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図 2.4 MABE-2 試験機 
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 2.3.2 火星環境 

 本研究では，定常滑空時の火星探査航空機の挙動に着目する．このとき，火星環境の各

種パラメータは高度に依存しないものと仮定する．したがって地表面の存在も考慮しない．

また低マッハ数での飛行となるため，流れの圧縮性効果は無視する．この条件下において，

シミュレーションに必要な火星環境のパラメータである大気密度は以下のように算出す

る． 

火星探査航空機の探査予定地点は２か所存在し，そのうちの 1 か所の付近では，過去に

Mars Pathfinder による気温や圧力等の計測が行われている[32]．その記録によると，図 2.5

に示すように，火星地表の気温は夜間に 200 K 程度まで低下し，昼間には 270 K 程度にま

で上昇する．火星探査航空機はそのミッションの一つに画像観測が存在するため，太陽光

により十分な明るさの確保できる昼間に飛行すると仮定し，飛行時の地表における気温は

260 K と仮定する．また火星探査航空機の想定飛行高度は 1 km 程度と低いため，飛行時

の大気温度と地表における気温はほぼ等しいものとする．このとき飛行中の大気圧は約

670 Pa から 680 Pa の間で変動するため，675 Pa と仮定する．さらにこの時の大気密度は

状態方程式より 0.0137 kg/m3となる．また，Mars Pathfinder の観測結果より，火星の重力

加速度𝑔𝑀は 3.72 m/s2とした． 

 

 
図 2.5 火星の一日の気温変化[32] 
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 2.3.3 座標系定義 

 本研究で用いたシミュレーションでは，三次元空間内で火星探査航空機の挙動を三次元

的に模擬する．このため，空間内における機体の三次元的位置を記録する地面座標系と，

機体の三次元的姿勢を記録する機体固定座標系の二つの座標系が必要である．  

 地面座標系は，惑星（火星）に固定された座標系である．本来，惑星は球形であり，平

面ではないためその曲率を考慮する必要があり，さらに公転，自転も考慮すると地面座標

系は非慣性系となる．しかし，本研究において火星探査航空機が飛行を行う領域は惑星の

大きさより十分小さく，また非慣性系であるために発生するコリオリ力等の慣性力は，火

星探査航空機に働く空力や重力より十分小さい．このため本研究で用いる地面座標系は，

平面かつ慣性系とみなし計算を行う．地面座標系は，図 2.6 で示すような，軸が xe-ye-zeで

表される右手系で慣性系の直交座標系である．原点は任意の場所とし，xe-ye平面が地表面

と平行，ze軸は地表面に鉛直下向きと定義する．地面座標系状における機体の位置は x-y-

z を用いて表す． 

 

 
図 2.6 地面座標系 
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 機体固定座標系は，図 2.7 で示すような，軸が xb-yb-zb で表される右手系の直交座標系

である．慣性系である地面座標系に対し，航空機が機動することによる加速度運動を行う

ため，非慣性系である．原点を機体重心とし，xb軸を機種方向，yb軸を右翼方向，zb軸を

機体下方とする．外力ベクトル𝑭𝒃，機体重心周りの角速度ベクトル𝝎，機体重心周りのモ

ーメントベクトル𝑴，及び機体重心周りの角運動量ベクトル𝑯を以下のように定義する． 

 

𝑭𝒃 = 𝑋𝑏𝐢𝐛 + 𝑌𝑏𝐣𝐛 + 𝑍𝑏𝐤𝐛 (2.5) 
 

𝝎 = 𝑃𝐢𝐛 +𝑄𝐣𝐛 + 𝑅𝐤𝐛 (2.6) 
 

𝑴 = 𝐿𝐢𝐛 +𝑀𝐣𝐛 + 𝑁𝐤𝐛 (2.7) 
 

𝑯 = 𝐻𝑥𝐢𝐛 + 𝐻𝑦𝐣𝐛 + 𝐻𝑧𝐤𝐛 (2.8) 
 

ここで，xb 軸方向の外力を𝑋𝑏，yb 軸方向の外力を𝑌𝑏，zb 軸方向の外力を𝑍𝑏とする． xb 軸

周りの角速度を P，yb軸周りの角速度を Q，zb軸周りの角速度を Rとする．xb軸周りのモ

ーメントを L，yb軸周りのモーメントを M，zb軸周りのモーメントを Nとする．xb軸周り

の角運動量を𝐻𝑥，yb軸周りの角運動量を𝐻𝑦，zb軸周りの角運動量を𝐻𝑧 とする．これらは

すべて右ねじの方向が正である．  𝐢𝐛，𝐣𝐛，𝐤𝐛はそれぞれ，機体固定座標系における xb-yb-

zb方向の単位ベクトルである．  

 

 
図 2.7 機体固定座標系 
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 地面座標系と機体固定座標系の関係は，オイラー角を用いて表す．オイラー角とは，三

つの変数によって回転姿勢を記述する手法である．三つの変数をそれぞれヨー姿勢角，ピ

ッチ姿勢角，ロール姿勢角に相当させることができるため，直観的に回転方向を把握でき

るという利点が存在し，航空機などの姿勢を表現する際などによく使われる．欠点として，

ピッチ姿勢角が±90 deg になると特異点と呼ばれ，ヨー姿勢角の変化とロール姿勢角の変

化を区別することが不可能になり，計算ができなくなるというものがある．この問題は，

戦闘機のようにピッチ姿勢角が±90 deg までなるようなダイナミックな機動を行う航空

機を対象とする場合は致命的な問題を生ずることとなるが，本研究で対象とする火星探査

航空機は探査機であり，前述したようなダイナミックな機動は行わないため，オイラー角

を用いることとした． 

地面座標系から機体固定座標系へのオイラー角は，ヨー姿勢角𝜓，ピッチ姿勢角𝜃，ロー

ル姿勢角𝜙を用いる．図 2.8 に示すように，地面座標系と機体固定座標系の関係は，三段

階の回転操作で表される．まず ze軸回りにヨー姿勢角𝜓だけ回転させる．この時回転によ

って生じた新たな軸を x1-y1-z1 とする．次に y1 軸回りにピッチ姿勢角𝜃だけ回転させる．

この時回転によって生じた新たな軸を x2-y2-z2 とする．最後に x2 軸回りにロール姿勢角𝜙

だけ回転させる．この時に回転によって生じた新たな軸が xb-yb-zbで表される機体固定座

標系である． 

 

 
図 2.8 地面座標系と機体固定座標系の関係  
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 計算を行う際は，上述したオイラー角による回転操作は，回転行列による行列演算で行

われる．三次元空間での x 軸，y 軸，z 軸回りの回転を表す回転行列は，それぞれ以下の

ようにあらわされる． 

𝐑𝐱(𝜣) = [
1 0 0
0 cos𝛩 − sin 𝛩
0 sin 𝛩 cos𝛩

] (2.9) 

 

𝐑𝐲(𝜣) = [
cos𝛩 0 sin𝛩
0 1 0

− sin 𝛩 0 cos𝛩
] (2.10) 

 

𝐑𝐳(𝜣) = [
cos𝛩 −sin 𝛩 0
sin 𝛩 cos𝛩 0
0 0 1

] (2.11) 

 

ここで回転の方向は，𝐑𝐱(𝜣)は y 軸を z 軸に向ける方向，𝐑𝐲(𝜣)は z 軸を x 軸に向ける方

向，𝐑𝐳(𝜣)は x 軸を y 軸に向ける方向とする．あるベクトル[

𝑥𝑒𝑥
𝑦𝑒𝑥
𝑧𝑒𝑥
]を z 軸回りに𝛩だけ回転

させ，[

𝑥𝑒𝑥
′

𝑦𝑒𝑥
′

𝑧𝑒𝑥
′

]を算出する場合，次のように計算する． 

 

[

𝑥𝑒𝑥
′

𝑦𝑒𝑥
′

𝑧𝑒𝑥
′

] = 𝐑𝐳(𝜣) [

𝑥𝑒𝑥
𝑦𝑒𝑥
𝑧𝑒𝑥
] (2.12) 

 

= [
cos𝛩 − sin𝛩 0
sin𝛩 cos𝛩 0
0 0 1

] [

𝑥𝑒𝑥
𝑦𝑒𝑥
𝑧𝑒𝑥
] (2.13) 

 

[

𝑥𝑒𝑥
′

𝑦𝑒𝑥
′

𝑧𝑒𝑥
′

]をさらに y 軸回りに𝛩だけ回転させる場合は，上式に左から𝐑𝐲(𝜣)をかければよい．

このときオイラー角と異なり，二回目の回転の回転軸は y のままである．このような回転

手法は固定角と呼ばれる． 

たとえば，地面座標系におけるあるベクトル𝒙𝒆を，機体固定座標系におけるあるベクト

ル𝒙𝒃に変換する場合，座標変換を行う必要がある．座標変換は，対象のベクトルを座標が

動いた分だけ逆向きに動かせばよい．つまりこの場合は，𝒙𝒆をヨー姿勢角−𝜓，ピッチ姿

勢角−𝜃，ロール姿勢角−𝜙の順に固定角で回転させることで，座標変換を行う．つまり，

𝒙𝒆に対し，ヨー姿勢角−𝜓を回転させる回転行列𝐑𝐳(−𝝍)，ピッチ姿勢角−𝜃を回転させる回

転行列𝐑𝐲(−𝜽)，ロール姿勢角−𝜙を回転させる回転行列𝐑𝐱(−𝝓)を順に左から掛ければよい

ため，次のような計算を行う． 

 

𝒙𝒃 = 𝐑𝐱(−𝝓)𝐑𝐲(−𝜽)𝐑𝐳(−𝝍)𝒙𝒆 (2.14) 
 

= [
1 0 0
0 cos𝜙 sin 𝜙
0 − sin 𝜙 cos𝜙

] [
cos𝜃 0 − sin 𝜃
0 1 0

sin 𝜃 0 cos𝜃
] [
cos𝜓 sin 𝜓 0
−sin 𝜓 cos𝜓 0
0 0 1

] 𝒙𝒆 (2.15) 
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 また，𝒙𝒆を𝒙𝒃へ変換する場合は，上式を𝒙𝒆のみが左辺に来るよう式変形を行えばよい． 
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 2.3.4 運動方程式 

 本研究で用いたシミュレーションは，前後左右上下の３方向の並進運動及び回転運動の

すべてを考慮する６自由度シミュレーションである．並進運動はニュートンの運動方程式，

回転運動はオイラーの運動方程式から算出する．機体に働く力として，重力に加え，機体

固定座標系で算出される空力が存在するため，速度及び角速度の算出は非慣性系である機

体固定座標系で行う[33-34]． 

ニュートンの運動方程式より，機体固定座標系における並進運動は以下のように記述さ

れる． 
d

dt
(𝑚𝑼𝒃) = 𝑭𝒃 (2.16) 

 

𝑼𝒃 = 𝑈𝑏𝐢𝐛 + 𝑉𝑏𝐣𝐛 +𝑊𝑏𝐤𝐛 (2.17) 
 

ここで𝑚は機体重量，𝑼𝒃は機体固定座標系における速度ベクトル，𝑭𝒃は機体固定座標系に

おける外力ベクトルである．（2.16），（2.17）式より 

 
𝑭𝒃
𝑚
=
d

dt
(𝑈𝑏𝐢𝐛 + 𝑉𝑏𝐣𝐛 +𝑊𝑏𝐤𝐛) (2.18) 

 
𝑭𝒃
𝑚
= (

d 𝑈𝑏
dt

𝐢𝐛 +
d 𝑉𝑏
dt

𝐣𝐛 +
d 𝑊𝑏

dt
𝐤𝐛) + (𝑈𝑏

d𝐢𝐛
dt
+ 𝑉𝑏

d 𝐣𝐛
dt

+ 𝑊𝑏

d 𝐤𝐛
dt

) (2.19) 

 

ここで，機体固定座標系の単位ベクトルである𝐢𝐛，𝐣𝐛，𝐤𝐛について，図 2.9 のように角速

度ベクトル𝝎 = 𝑃𝐢𝐛 + 𝑄𝐣𝐛 + 𝑅𝐤𝐛をとり，単位ベクトルの微小変化を考えることで， 
d𝐢𝐛
dt

= 𝑅𝐣𝐛 − 𝑄𝐤𝐛 = 𝝎× 𝐢𝐛 (2.20) 

 
d𝐣𝐤
dt

= −𝑅𝐢𝐛 + 𝑃𝐤𝐛 = 𝝎× 𝐣𝐛 (2.21) 

 
d𝐤𝐛
dt

= 𝑄𝐢𝐛 − 𝑃𝐣𝐛 = 𝝎× 𝐤𝐛 (2.22) 

 

となる．（2.20），（2.21），（2.22）式より，（2.19）式は次のようになる． 
𝑭𝒃
𝑚
= (𝑈𝑏̇ + 𝑉𝑏̇ +𝑊𝑏

̇ 𝐤𝐛) + (𝑈𝑏(𝝎 × 𝐢𝐛) + 𝑽𝒃(𝝎 × 𝐣𝐛) +𝑾𝒃(𝝎 × 𝐤𝐛)) (2.23) 

 

= (𝑈𝑏̇ + 𝑉𝑏̇ +𝑊𝑏
̇ 𝐤𝐛) + 𝝎 × (𝑈𝑏𝐢𝐛 + 𝑉𝑏𝐣𝐛 +𝑊𝑏𝐤𝐛) (2.24) 

 

[

𝑈𝑏̇
𝑉𝑏̇
𝑉𝑏̇

] =
𝑭𝒃
𝑚
−ω × 𝑼𝒃 (2.25) 

 

（2.25）式を用いることで機体の速度の時間変化の算出を行う． 

 

オイラーの運動方程式より，機体固定座標系における回転運動は以下のように記述され

る． 
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𝑑𝑯

𝑑𝑡
= 𝑴 (2.26) 

 

 ここで𝑴は機体固定座標系における機体にかかるモーメント，𝑯は機体重心周りの角運

動量， 𝝎は機体固定座標系の角速度ベクトルである．（2.26）式を以下のように整理する．  

 

𝑴 = (
d 𝐻𝑥
dt

𝐢𝐛 +
d 𝐻𝑦
dt

𝐣𝐛 +
d 𝐻𝑧
dt

𝐤𝐛) + (𝐻𝑥
d𝐢𝐛
dt
+ 𝐻𝑦

d 𝐣𝐛
dt

+ 𝐻𝑧
d 𝐤𝐛
dt

) (2.27) 

 

𝑴 = (𝐻𝑥̇ + 𝐻𝑦̇ + 𝐻𝑧̇𝐤𝐛) + (𝐻𝑥(𝝎 × 𝐢𝐛) + 𝐻𝑦(𝝎 × 𝐣𝐛) + 𝐻𝑧(𝝎 × 𝐤𝐛)) (2.28) 

 

= (𝐻𝑥̇ + 𝐻𝑦̇ + 𝐻𝑧̇𝐤𝐛) + 𝝎 × (𝐻𝑥𝐢𝐛 +𝐻𝑦𝐣𝐛 +𝐻𝑧𝐤𝐛) (2.29) 

 

= 𝑰
𝑑 𝝎

𝑑𝑡 b
+
𝑑 𝑰

𝑑𝑡 b
𝝎+𝝎× 𝑰𝝎 (2.30) 

 

 ここで，
𝑑 

𝑑𝑡b
は機体固定座標系での時間微分である．火星探査航空機の慣性テンソル𝑰は

時間変化しないため（2.29）式は以下のように整理される．  

𝑴 = 𝑰(𝑃̇𝐢𝐛 + 𝑄̇𝐣𝐛 + 𝑅̇𝐤𝐛) + 𝝎 × 𝑰𝝎 (2.31) 
 

[
𝑃̇
𝑄̇

𝑅̇

] = 𝑰−1(𝑴− 𝝎× 𝑰𝝎) (2.32) 

 

（2.32）式を用いることで機体の角速度の時間変化の算出を行う． 

 

 
図 2.9 機体固定座標系における xb-yb-zb方向の単位ベクトルの微小変化 
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 2.3.5 空力モデル 

 機体に作用する空力は，火星探査航空機 RG により行われた MABE-2 試験機の全機風

洞実験及び CFD によって得られた結果[35]より作成した空力モデルを用いて算出する．

火星探査航空機に対する気流の角度である気流角及び舵角は，図 2.10 で示す迎角𝛼と横滑

り角𝛽，エルロン舵角δa，エレベーター舵角δe，ラダー舵角δrを用いてあらわす．舵角変

化は，エルロン舵角δaは右翼側が上がり左翼側が下がるのを正，エレベーター舵角δeは下

がるのを正，ラダー舵角は左に切るのを正とした． 

 

 
図 2.10 気流角及び舵角の定義 
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 空力係数は図 2.11 に示すように， Cx，CY，CZ，Cl，Cm，Cnの６成分で表される．それぞ

れの定義を以下に示す． 

CX =
𝑋𝐴
𝑞𝑆

(2.33) 

 

CY =
𝑌𝐴
𝑞𝑆

(2.34) 

 

CZ =
𝑍𝐴
𝑞𝑆

(2.35) 

 

Cl =
𝐿𝐴
𝑞𝑆𝑏

(2.36) 

 

Cm =
𝑀𝐴
𝑞𝑆𝑐

(2.37) 

 

Cn =
𝑁𝐴
𝑞𝑆𝑏

(2.38) 

 

𝑞 =
1

2
𝜌|𝑼𝒃|

2 (2.39) 

 

 ここで𝑋𝐴，𝑌𝐴，𝑍𝐴はそれぞれ xb-yb-zb方向の空力による力，𝐿𝐴，𝑀𝐴，𝑁𝐴はそれぞれ xb-yb-

zb周りの空力によるモーメントである．𝑞は動圧であり，𝜌は大気密度である． 

 

 
図 2.11 空力係数定義 
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 空力モデルの製作は，CFD の結果を主として用いた．CFD は JAXA が開発した非構造

化数値流体力学コード FaSTAR [36] を用いた 3 次元レイノルズ平均ナビエ・ストークス・

シミュレーションとして行われた．以下に示すように，CFD 解析の結果を，舵角をすべて

0 deg とし𝛼, 𝛽のみによって定義される全機の空力データ（CXαβ，CYαβ，CZαβ，Clαβ，Cmαβ，

Cnαβ）と，舵効きによる空力の差分データ（ΔCXαδe，ΔCYβδa，ΔCYβδr，ΔCZαδe，ΔClβδa，ΔClβδr，

ΔCmαδe，ΔCnβδa，ΔCnβδr）に分けて整理し，これを合成した値を機体の空力とする． 

 
C𝑋 = CXαβ(𝛼, 𝛽) + ΔCXαδe(𝛼, 𝛿𝑒) (2.40) 

 
C𝑍 = CZαβ(𝛼, 𝛽) + ΔCZαδe(𝛼, 𝛿𝑒) (2.41) 

 
Cm = Cmαβ(𝛼, 𝛽) + ΔCmαδe(𝛼, 𝛿𝑒) (2.42) 

 
CY = CYαβ(𝛼, 𝛽) + ΔCYβδa(𝛽, 𝛿𝑎) + ΔCYβδr(𝛽, 𝛿𝑟) (2.43) 

 
Cl = Clαβ(𝛼, 𝛽) + ΔClβδa(𝛽, 𝛿𝑎) + ΔClβδr(𝛽, 𝛿𝑟) (2.44) 

 
Cn = Cnαβ(𝛼, 𝛽) + ΔCnβδa(𝛽, 𝛿𝑎) + ΔCnβδr(𝛽, 𝛿𝑟) (2.45) 

 

空力の取得は翼のコード長基準 Re数で 30000 と 60000 で行われ，結果がほぼ同一であ

ったことから，空力は Re数が 30000 から 60000 の間で Re数依存性がないと判断できる．

したがって本シミュレーションではこの範囲を空力モデルの想定 Re 数範囲と定義する．

CFD による全機の空力データは散布的に取得されており，図 2.12 に示すような𝛼 = －6 

deg ~ 16 deg，𝛽 = 0 deg ~ 30 deg の範囲内である．𝛽 は対称性を考慮し－30 deg まで拡張

して利用する．CFD による舵効きによる空力の差分データは格子状に取得されており，図

2.13 に示すような𝛼 = 0 deg ~ 16 deg，𝛽 = －10 deg ~ 10 deg である．また，図 2.14 に示す

ように実験により全機の揚力係数が𝛼 = －10 deg ~ 16 deg の範囲で計測されており，𝛼 = 

－10 deg ~ 10 deg の範囲で揚力曲線の線形性が確認できている．このため，  この迎角範

囲で得られた CFD の空力の線形性を𝛼 = －10 deg ~ 10 deg に拡張して外挿した．また𝛽に

関しては，舵効きの空力が計測されている𝛽= －10 deg ~ 10 deg の範囲を用いる． 

以上より，空力モデルの想定する気流角の範囲を𝛼 = －10 deg ~ 16 deg，β = －10 deg 

~ 10 deg とした．この範囲内において全機空力データ及び舵効きの空力データの内挿及び

外挿を行う．全機の空力データの内挿及び外挿は MATLAB の scatteredInterpolant 関数を

用いて実装した．散布的に取得されていることから，内挿は Delaunay 三角形分割を使用

し[37]，外挿は境界勾配に基づいて行っている．舵効きの空力データの内挿及び外挿は

MATLAB の griddedInterpolant 関数を用いて実装した．内挿及び外挿は各次元において線

形に行っている． 
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図 2.12  CFD による全機の空力データの取得範囲 

 

 
図 2.13  CFD による舵効きによる空力の差分データの取得範囲 

 

 
図 2.14 実験により得られた全機の揚力係数 

𝛼 = －10 deg ~ 10 deg の範囲で線形性が存在する 

 

また，ダストデビル突入時は右翼と左翼に対する対気速度ベクトルの差が大きくなること



 

28 

 

 で大きなローリングモーメント𝑀𝐷が発生するが，上記の空力モデルではこれを再現でき

ない．このため図 2.15に示すような手法を用いてこのローリングモーメントを評価した．

主翼をスパン長方向に均等な幅で 100 の翼素に分割し，各々の翼素における対気速度ベク

トルを算出する．これは機体固定座標系における，ダストデビルの流速と機体の速度ベク

トルの合計である．次にこのベクトルの迎角𝛼を算出し，これを有効迎角𝛼𝑖とする．この

有効迎角からCZを算出し，対気速度ベクトルの絶対値を用いた動圧と翼面積をかけること

で，この翼素における zb方向の力 Ziが求まる．Ziに重心までの yb方向距離をかけること

でこの翼素におけるローリングモーメント Li が求まる．Li を全翼素で算出し合計したも

のを𝑀𝐷とした． 

  

 
図 2.15 主翼の左右における流速の差によるローリングモーメントの算出手法  
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 2.3.6 制御アルゴリズム 

 機体の制御アルゴリズムは比例制御を主とした．以下に制御アルゴリズムを，図 2.16 に

ブロック線図を示す． 

 

𝜃𝑐 = 𝑘𝑈 × (𝑈𝑐 − |𝑼𝒃|) + 𝜃0 (2.46) 
 

𝜓𝑐 = 0 (2.47) 
 

𝜙𝑐 = 𝑘𝜓 × (𝜓𝑐 − 𝜓) + 𝜙0 (2.48) 
 

𝑅𝑓 =
260𝑠

1 + 260𝑠
𝑅 (2.49) 

 
𝑄𝑐 = 𝑘𝜃 × (𝜃𝑐 − 𝜃) (2.50) 

 
𝑃𝑐 = 𝑘𝜙 × (𝜙𝑐 − 𝜙) (2.51) 

 
𝛿𝑟𝑐 = 𝑘𝑅 × 𝑅𝑓 (2.52) 

 
𝛿𝑒𝑐 = 𝑘𝑄 × (𝑄𝑐 − 𝑄) + 𝛿𝑒0 (2.53) 

 
𝛿𝑎𝑐 = 𝑘𝑃 × (𝑃𝑐 − 𝑃) (2.54) 

 

𝑈は大気速度，𝜙，𝜃，𝜓はそれぞれ機体のロール姿勢角，ピッチ姿勢角，ヨー姿勢角を

表す．𝑃，𝑄，𝑅はそれぞれ機体のローリング角速度，ピッチング角速度，ヨーイング角速

度である．𝛿𝑎，𝛿𝑒，𝛿𝑟はそれぞれエルロン，エレベーター，ラダーの舵角である．それぞ

れの添え字について，cは指示値，0 はトリム，f はウォッシュアウトフィルタによってフ

ィルターされた値を示す．最後に kは比例ゲインであり，速度，姿勢角，角速度に応じて

7 種類ある．それぞれのゲイン値の設定については後述する．本研究では，火星探査航空

機を滑空機として想定し，速度制御はピッチ姿勢角制御で行い，旋回はロール姿勢角制御

で行う．指示速度は滑空比が最良となる 80 m/s とした．ダッチロールを防ぐため，ヨー角

速度にウォッシュアウトフィルタを通し，ラダー制御する．ウォッシュアウトフィルタの

時定数は，30 deg のロール姿勢角で定常旋回する際の周期より大きな値とした．また各舵

面は，実機のアクチュエータの動作遅れを再現するため，0.1 秒の時定数を持つ一次遅れ

のフィルターを介して舵面指示角を舵角に変換している[38]．各制御式は双一次変換を用

いて離散化した． 
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図 2.16 ブロック線図 
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 2.3.7 ゲイン最適化 

 制御アルゴリズムに用いる 7 つのゲインの組み合わせの決定方法として，本研究では近

傍探索法[39]を用いた．本研究における近傍探索法とは，初期解から近傍解を 14 個生成

し，元の解及び近傍解のうち評価値が最小となったものを新たな解として繰り返し計算を

行うことである．本節では初期解の決定方法，近傍解の生成方法，評価値の算出手法につ

いて順を追って記述する． 

 初期解は，それぞれのゲインをランダムに決定している．図 2.17 のように，近傍探索

法をランダムに初期解を選択して 36 回実行し，最終的な評価値が一番小さなものを最終

的な解とする． 

近傍解は，元の解の 7 つのゲインのうち 1 つを 1.3 倍あるいは 1.3 分の 1 倍することで

生成し，繰り返し回数は 100 回とした．これにより，元の解から最大で 10-11 ~ 1011倍の範

囲でゲインの探査が可能である．変更できるゲインは 7 つあり，それぞれに対して 1.3 倍

か 1.3 分の 1 倍の 2 種類の操作を行うため，1 個の解から近傍解は 14 個生成される． 

評価値は，その解のゲインを設定した火星探査航空機を連続突風中で 10 km 飛行させる

シミュレーションを 500 回行い，それぞれのシミュレーションにおける滑空比が 10 を下

回った回数の合計とした．火星探査航空機の理想的な滑空比は 10.9 であり，10 を下回っ

た回数が少ない場合，理想的な滑空比に近い飛行をしていると判断できる．ただし，それ

ぞれの解の繰り返し計算において𝛼，𝛽が想定範囲を超えた場合及び，平均速度が指示速度

の 80 m/s からプラスマイナス 5 m/s の範囲外となることが 500 回の計算のうち少なくと

も 1 回でも発生した場合はその解は失敗とした．元の解及び近傍解すべてが失敗した場

合，評価値は算出されず，新しい解は初期解同様ランダムに選択される．  

連続突風について，火星の大気の乱れに関する研究例は少なく，火星における連続突風

の厳密な再現は困難である．そのため連続突風はドライデンモデル[40]を用い，地球の上

空 1000 m における適度とされる気流の乱れを模擬した．ドライデンモデルとは，アメリ

カ合衆国国防総省で制定された，地球大気を飛行する航空機の設計とシミュレーションに

用いられている連続突風の数学モデルである．離散化された差分方程式を以下に示す． 

 

𝑢𝑔 = (1 −
𝑉

𝐿𝑢
𝑇)𝑢𝑔 + √2

𝑉

𝐿𝑢
𝑇
𝜎𝑢
𝜎𝜂
𝜂1 (2.55) 

 

𝑣𝑔 = (1 −
𝑉

𝐿𝑢
𝑇) 𝑣𝑔 + √2

𝑉

𝐿𝑢
𝑇
𝜎𝑣
𝜎𝜂
𝜂2 (2.56) 

 

 

𝑤𝑔 = (1 −
𝑉

𝐿𝑢
𝑇)𝑤𝑔 +√2

𝑉

𝐿𝑢
𝑇
𝜎𝑤
𝜎𝜂
𝜂3 (2.57) 

 

𝑢𝑔，𝑣𝑔，𝑤𝑔はそれぞれ xb-yb-zb方向のドライデンモデルによる乱流である．𝑉は航空機の飛

行速度である．T は離散化に用いる時間幅，𝜂は分散が𝜎𝜂
2の正規分布乱数である．ドライ

デンモデルは，これらの変数に加え長さスケール𝐿𝑢と大気の乱れ強さ（𝜎𝑢，𝜎𝑣，𝜎𝑤）の 2

つによってパラメータ化されている．このパラメータの選択肢は国防総省によって仕様化

されている．火星探査航空機が飛行する高度 2000 feet 以上では，長さスケール𝐿𝑢は 1750 

ft と規定されている．また大気の乱れ強さσは，𝜎𝑢 = 𝜎𝑣 = 𝜎𝑤とし，その値は図 2.18 によ
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 り，飛行高度と気流の乱れ強さによって規定されている．本シミュレーションではこの二
つのパラメータについて，飛行高度を 1000 m，気流の乱れ強さを Moderate とし，図 2.18

より．大気の乱れ強さσを 10 FT/sec = 3.048 m/sec とした． 

 

 
図 2.17 ゲインの組み合わせの決定方法  
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図 2.18 ドライデンモデルにおける飛行高度及び 

気流の乱れ強さと大気の乱れ強さσの関係  

 

 最適化の結果，最も評価値の小さい解を表 2.1 に示す．このゲインにおいて連続突風中

を滑空飛行させた際の対気速度，𝛼，𝛽，の時間履歴の一例を図 2.19，図 2.20 に示す．𝛼，

𝛽ともに想定範囲内に収まっており，安定して飛行していることが分かる．このことから，

本研究で用いる制御アルゴリズムは，地球で想定されるものと同程度の連続突風中であれ

ば，問題なく飛行可能であると考えられる． 

 

表 2.1 最適化後の各比例ゲイン 

𝑘𝑈 －0.0013 

𝑘𝜙 7.8 

𝑘𝜃 0.023 

𝑘𝜓 2.7 

𝑘𝑃 0.49 

𝑘𝑄 －6.4 

𝑘𝑅 1.4 
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図 2.19 対気速度時間履歴 

 

 
図 2.20 迎角・横滑り角時間履歴 
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 2.3.8 単体のダストデビル突入時の飛行シミュレーション手法 

ダストデビルのスケールを，半径と接線方向の流速の最大値の 2 パラメータで整理した

ものを図 2.21 に示す．Nishizawa らが行った火星大気境界層 LES によるダストデビルの統

計解析[29]では，19.2 km×19.2 km の空間内に全 3046 種類のスケールのダストデビルが発

生する．本研究では，この結果を参考にこれら 3046 種類のスケールのダストデビルを対

象として，それぞれに火星探査航空機が突入した際の飛行特性を，飛行シミュレーション

を用いて解析した．シミュレーションでは，図 2.22 のように地面座標系をとり，中心に

ダストデビルを配置した．ダストデビルの回転方向は，火星において時計回り，反時計回

りどちらが多いのか明らかではないが，今回の研究においてはすべて上方から見て反時計

回りと仮定した．火星探査航空機の初期位置は，ダストデビルの半径を𝑎として，xe 座標

を−100𝑎，ye座標を−3𝑎から3𝑎まで0.1𝑎刻みに 61 点，ze座標を 0 の 61 か所とした．火星

探査航空機は初期位置から xe 方向に定常滑空状態で飛行を開始し，巡航状態で200𝑎飛行

する分の時間だけ計算を行った． 

 

 
図 2.21 ダストデビルの発生頻度とスケール[29] 
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図 2.22 単体のダストデビル突入の計算開始時の座標系 

 

  



 

37 

 

 2.3.9 複数のダストデビル突入時の飛行シミュレーション手法 

 前述の通り，火星ではダストデビルが高頻度で発生しており，複数のダストデビルの影

響を同時に考慮する必要がある．そのため，図 2.23 のように 19.2 km×19.2 km の空間内

に 3046 種類のダストデビルを 1 つずつランダムに配置し，この空間内で火星探査航空機

を約 10 km 飛行させる時間に相当する 125 秒間のシミュレーションを行った．シミュレ

ーションの間，ダストデビルは生成，消滅，移動等することなく，定在すると仮定してい

る． 

ダストデビルの回転方向はすべて反時計回りとしている．ダストデビルの中心から，ダ

ストデビルの最大の半径である約 120 mより十分大きい 4 km 以遠ではダストデビルの影

響を無視できると仮定し，火星探査航空機から半径 4 km 以内のダストデビルのみの影響

を考慮する．開始位置は xe = 4 km，ye = 9.6 km，ze = 0 km である．シミュレーション回数

は 10000 回とし，Re数及び気流角をもとに失敗回数を解析した．ただし，飛行開始後 3 秒

は助走期間として解析対象から除外した． 

 

 
図 2.23 複数のダストデビル突入の計算開始時の座標系  
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 2.3.10 飛行シミュレーションの成否判定 

 2.3.8 及び 2.3.9 のシミュレーションでは，飛行の成否を判断する必要がある．この判断

基準としては，気流角と Re 数が空力モデルの想定範囲内であることととした．この範囲

を超えた場合，正常に空力を算出することができないためである．荷重限界に関しては，

気流角と Re 数が想定範囲内である場合，運用荷重限界を超過することはない．これは火

星では大気密度が低いため動圧が小さく，地球よりも機体にかかる空力が弱いためである． 
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 第三章 結果及び考察 
3.1 単体のダストデビル突入時の飛行特性 

3.1.1 飛行成否ケース数 

図 3.1 に飛行シミュレーションが失敗したダストデビルとその失敗数を，ダストデビル

の半径と接線方向風速の最大値 U𝜃𝑚𝑎𝑥で整理して示す．黒い丸は失敗数が 0 であるダスト

デビルを示しているが，カラーコンターは飛行が失敗したダストデビルの失敗数を示して

おり，失敗数が少ないと青色，多いと赤色である． 

 3046 個存在するダストデビルのうち，黒色で示された失敗数が 0 であるダストデビル

の数は 2985 であり，全体の 98％のダストデビルでは，突入しても飛行が成功することが

分かる．飛行が成功するダストデビルの特徴としては，接線方向風速の最大値U𝜃𝑚𝑎𝑥が約

9 m/s より小さいか，半径が約 60 mより大きいことである．一方，これらの条件に当ては

まらないダストデビルに突入した場合，飛行は失敗する．特に接線方向風速の最大値U𝜃𝑚𝑎𝑥
が大きくなった場合，失敗数は増加する． 

  

 
図 3.1 ダストデビルのスケール別飛行成否ケース数  
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 本シミュレーションでは，失敗の要因として，気流角が想定範囲を超えた場合と，レイ

ノルズ数が想定範囲を超えた場合の 2 つを定義している．失敗の飛行は全部で 430 ケース

存在するが，図 3.1 に示す失敗ケースの要因の内訳はすべてのケースで気流角が想定範囲

を超えたものであり，レイノルズ数が想定範囲を超えたケースはゼロであった．図 3.2 に

気流角がどのように想定範囲を超えたのかを図示している．気流角の想定範囲は迎角が－

10 deg から 16 deg，横滑り角が－10 deg から 10 deg である．この範囲より外側を赤の斜線

で示し，その気流角における失敗の飛行ケース数を棒グラフとして示している．  

気流角の想定範囲の超え方について，横滑り角が 10 deg を上回るケースを（ⅰ），迎角

が－10 deg を下回るケースを（ⅱ），迎角が 16 deg を上回るケースを（ⅲ），迎角が－10 

deg を下回るケースを（ⅳ）とする．（ⅰ）は 413 ケースあり，失敗ケースの 96 ％を占め

ている．（ⅱ）は 16 ケース存在し，（ⅲ）は１ケースのみである．また（ⅳ）に該当する

飛行ケースは存在しなかった．本稿では，失敗ケースの主要因である（ⅰ）及び（ⅱ）に

ついて以降の節で詳細を論じる． 

 
図 3.2 飛行失敗時の気流角とケース数  
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 3.1.2 飛行軌跡と失敗要因 

3.1.2.1 （ⅰ）：横滑り角が 10 deg を上回るケースについて 

図 3.3 に，（ⅰ）の全 413 ケースの飛行履歴を迎角と横滑り角について示す．横軸は火

星探査航空機の位置 x をダストデビルの半径で割ることで無次元化した xe 方向無次元位

置であり，ye=0 の場合，xe方向無次元位置が－1 から 1 の範囲はダストデビルのコア領域

内となる． 

 図 3.3 上に示す迎角の飛行履歴について，迎角が想定範囲の－10 deg から 16 deg を超え

る範囲を赤色で示している．（ⅰ）のケースは横滑り角が想定範囲を超えるケースである

ため，迎角は赤色の範囲になることはないが，xe方向無次元位置の変化によって，大きく

変化していることが分かる．すべての飛行ケースにおいて，ダストデビルのコア領域に到

達する xe方向無次元位置が－1 前後で迎角が大きくなっている．その後ダストデビルの中

心が存在する xe 方向無次元位置が 0 前後の時に迎角が小さくなる．この時の迎角の減少

幅は飛行ケースにより差が大きく，迎角減少幅が小さいケースでは 8 deg 程度，最も迎角

減少が大きいケースでは想定範囲の限界に近い－10 deg 近くになる．詳しくは後述する

が，この時，迎角が－10 deg よりも小さくなり想定範囲を下回った場合は（ⅱ）のケース

に分類される．xe方向無次元位置が 0 より大きくなると，迎角は全ケースにおいて徐々に

大きくなるが，想定範囲上限である 16 deg を上回ったり，迎角が減少するなどの事象が

発生したりする前に，横滑り角が想定範囲を超過することで飛行が終了する．  

 図 3.3 下に示す横滑り角の飛行履歴について，横滑り角が想定範囲の－10 deg から 10 

deg を超える範囲を赤色で示している．すべての飛行ケースにおいて，ダストデビルのコ

ア領域に到達する xe方向無次元位置が－1 前後で横滑り角は多少小さくなっている，しか

し xe方向無次元位置が－1 より大きくなると横滑り角は急激に増加し，xe方向無次元位置

がおよそ 1 に達するまでには想定範囲を超過して飛行が失敗する．  

 図 3.3 に示すように，飛行ケースによって迎角，横滑り角の変化の大きさには多少の違

いが存在するものの，いずれの飛行ケースにおいても迎角及び横滑り角の変化の傾向には

類似性が認められる．このため，任意の１飛行ケースを代表例として抽出し，飛行ケース

（ⅰ）全体の飛行特性の詳細についてさらに考察を進める． 
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図 3.3 （ⅰ）の全ケースにおける迎角の履歴（上），横滑り角の履歴（下）  
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 図 3.4 に，任意の１つの飛行ケースの各種パラメータの履歴を示す．横軸は全て xe方向

無次元位置である．この飛行ケースにおけるダストデビルのスケールは，半径が 9.03 m，

接線方向風速の最大値が 10.4 m/s である．図 3.4(a)及び(b)に示す迎角，横滑り角の変化の

傾向は上述したとおりであり，ダストデビルから遠い xe方向無次元位置が－10 の位置を

(A)，横滑り角の変化の仕方が遷移する xe方向無次元位置を(B)，ダストデビルの中心付近

の位置を(C)，飛行が失敗する xe方向無次元位置を(D)とする．図 3.5 に図 3.4(a) ~ (j)をも

とに作成した(A) ~ (D)における火星探査航空機の飛行状態を示す． 

(A)おいては，図 3.４に示すように火星探査航空機はピッチ姿勢角を－1.6 deg 程度に保

ちながら迎角が 4.3 deg 程度の気流角で定常滑空を行っている．この時のヨー姿勢角，ロ

ール姿勢角は小さく，横滑り角もほぼ 0 deg 程度である．このためダストデビルによる機

体姿勢への影響は小さいと考えられる． 

(B)位置に近付くと，図 3.4(d) ~ (e)に示すようにダストデビルによる ze方向の風速がマ

イナス側に強く，ye方向の風速がプラス側に強くなる．これにより，機体姿勢及び気流角

は影響を受ける．ze方向の風速による下方向からの吹上により迎角がプラス側に大きくな

る．また ye 方向の風速による右翼側からの横風により横滑り角がマイナス側に大きくな

る．ヨー姿勢角もマイナス側に大きくなっているが，これは横滑り角がマイナス側に大き

くなったとことによって生じた垂直尾翼の風見効果の影響だと考えられる．またロール姿

勢角がプラス側に大きくなっているのは，ヨー姿勢角がマイナスとなり機首が左側を向い

たため，フィードバック制御によりヨー姿勢角を元に戻すために右に傾くようにロールさ

せたためだと考えられる． 

(C)位置に近付くと，図 3.4(d) ~ (e)に示すようにダストデビルによる ze方向の風速が急

激にプラス側に変化し，ye方向の風速が 0 m/s に近付くように大きく変化する．この変化

は上述したのと同様に，機体姿勢及び気流角に影響を与える．ze方向の風速が変化したの

に合わせて，迎角はマイナス側に大きくなっている．また，ye 方向の風速の変化により，

マイナス側に大きくなっていた横滑り角はプラス側へと変化し始めていることが分かる．

しかし，ヨー姿勢角は引き続きマイナス側に大きくなっている．これは機体の慣性モーメ

ントによるものだと考えられる． 

(D)位置に近付くと，図 3.4(d) ~ (e)に示すようにダストデビルによる ze方向の風速が急

激にマイナス側に変化し，ye 方向の風速変化は(C)とほとんど同じ勾配ではあるものの，

マイナス側に変化することが大きな特徴である．これに伴い，迎角，横滑り角はプラス側

に大きくなる．この時，ye方向の風速のマイナス側への大きな風向変化と，上述したよう

にマイナス側に変化するヨー姿勢角のために，横滑り角が想定範囲を超え，飛行が失敗し

ていることが分かる． 

 迎角と横滑り角が想定範囲内を大きく変動するのに対し，図 3.4(c)に示す対気速度は，

レイノルズ数の想定範囲の幅に対してその変化の大きさは小さい．本シミュレーションで

はレイノルズ数が想定範囲を超えたことによる失敗例は存在しなかったことと併せて考

察すると，ダストデビルに突入する飛行ケースでは対気速度の変化は十分に想定範囲より

小さいと考えれる． 

 



 

44 

 

 

 
(a) 迎角の履歴 

 
(b) 横滑り角の履歴 

 
(c) 対気速度の履歴 

 

 

 
(d) ye方向風速の履歴 

 
(e) ze方向風速の履歴 
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(f) ye方向無次元位置の履歴 

 
(g) ze方向無次元位置の履歴 

 
(h) ロール姿勢角の履歴 

 
(i) ピッチ姿勢角の履歴 

 
(j)ヨー姿勢角の履歴 

 

図 3.4 1 飛行ケースの各種パラメータの履歴 
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(a) A における飛行状態 

 

 
(b) B における飛行状態 
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(c) C における飛行状態 

 

 
(d) D における飛行状態 

図 3.5 A ~ D における飛行状態 
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 3.1.2.2 （ⅱ）：迎角が－10 deg を下回るケースについて 

 図 3.6 に（ⅱ）の全 16 ケースの飛行履歴を迎角と横滑り角について示す．（ⅰ）のケー

スと異なり，xe方向無次元距離が 0 程度の時に迎角が想定範囲を下回ることで飛行に失敗

していることが分かる．しかし，基本的な迎角，横滑り角の変化の傾向は（ⅰ）のケース

と同様である．このためケース（ⅱ）においても任意の１つの飛行ケースを代表例として

取り扱い，飛行ケース（ⅱ）全体の飛行特性について考察する． 

 
 

 
図 3.6 （ⅱ）の全ケースにおける迎角の履歴（上），横滑り角の履歴（下）  
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  図 3.7 に，1 飛行ケースの各種パラメータの履歴を示す．この飛行ケースにおけるダス

トデビルのスケールは，半径が 16.2 m，接線方向風速の最大値が 12.8 m/s である．  

 ケース（ⅰ）と異なる点として，xe方向無次元距離が 0 付近において，迎角が想定範囲

を下回ることで飛行に失敗していることが挙げられる．しかし，図 3.7(a) ~ (j)に示す各変

数の変化の傾向は，xe方向無次元距離が－10 から 0 までの範囲において図 3.4(a) ~ (j)に示

す（ⅰ）のケースと非常に類似している．しかし，図 4(e)に示す，ダストデビルの中心付

近における ze方向風速は，ケース（ⅰ）と比較し大きくなっている．このため，迎角が想

定範囲を下回ってしまったと考えられる．   
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(a) 迎角の履歴 (b) 横滑り角の履歴 

(c) 対気速度の履歴 

 

(d) ye方向風速の履歴 (e) ze方向風速の履歴 
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(f) ye方向無次元位置の履歴 (g) ze方向無次元位置の履歴 

(h) ロール姿勢角の履歴 (i) ピッチ姿勢角の履歴 

(j)ヨー姿勢角の履歴 

 

図 3.7 1 飛行ケースの各種パラメータの履歴 
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 3.2 複数のダストデビル突入時の飛行特性 
10 km の飛行を完了させるまでに成功したシミュレーションは 10000 回中 9719 回であ

り，10 kmの飛行当たりの成功確率は 97.19 %であった．281 回の失敗事例のうち，3 回は

レイノルズ数が想定範囲を超えたためであり，残り 278 回は気流角が想定範囲を超えたた

めである． 

飛行が失敗した 281 ケースについて，ダストデビルのコア半径から 1.2 倍の範囲内で失

敗したケースが全体の 99％を占めている．つまりほとんどの場合，機体がダストデビル

のコア周辺を飛行した場合失敗していることが分かる． 

図 3.8 に，各 3046 種類のダストデビルの，単体のダストデビル突入時の失敗数と，複

数のダストデビル突入時の失敗時に最も近いダストデビルとしてカウントされた数の二

次元ヒストグラムを図示している．相関係数は 0.80 であり，これらは高い相関関係を持

つ．つまり，複数のダストデビルが同時に発生している場合において飛行が失敗ケースと

なるダストデビルは，前述の単体のダストデビル突入時に飛行が失敗するものと同じであ

ると考えられる． 

 

 
図 3.8 単体のダストデビル突入時と複数のダストデビル突入時における 

各ダストデビルの失敗数の二次元ヒストグラム 

 

以上のことから，複数のダストデビルが発生している環境で飛行した際の成否は，単体で

突入した際に飛行に失敗するダストデビルに突入するか否かに強く依存していると考え

られる． 

  



 

53 

 

 第四章 結論 
 本研究では，火星探査航空機がダストデビルに突入した際の飛行特性及びダストデビル

が複数発生している環境を飛行した際の飛行特性を評価することを目的とした．地球での

ダストデビルの構造に着目した先行研究よりダストデビルの風速構造をモデル化し，火星

環境を模擬した大規模 LES によるダストデビルの発生分布と，MABE-2 で用いる試験機

をもとにした火星探査航空機の飛行シミュレーションを組み合わせて実行した． 

 シミュレーションにおける失敗の定義は，実験及び数値流体解析により舵角の影響を含

めた機体の空力特性が明らかとなっている，迎角が－10 deg ~ 16 deg，横滑り角が－10 deg 

~ 10 deg，レイノルズ数が 30000 ~ 60000 の範囲をそれぞれのパラメータが超えることと

した． 

単体のダストデビルに突入した際は，全体の 98％のダストデビルでは，突入しても飛

行は成功した．また，失敗する飛行ケースの 96％は横滑り角が想定範囲を上回る事で発

生している．これはダストデビルによる急激な横風の変化によるものだと考えられる． 

ダストデビルが複数発生している環境を飛行した場合，飛行が失敗するケースは 3％程度

と限定的である．飛行の成否は，単体で突入した際に飛行に失敗するダストデビルに突入

するか否かに強く依存していると考えられる． 

以下では，本シミュレーションにて失敗ケースとしてカウントされるダストデビルに対

するロバスト性を高めるための方策について考察する．ダストデビル突入時の飛行の成功

率をより向上させるためには，風洞試験や数値流体解析の試験条件を増加させ，気流角の

想定範囲を拡大し，再度飛行シミュレーションを行う必要があると考えられる．  

空力的な観点から，気流角の変化は急激かつ変動幅が大きいと考えられるため，ヒステ

リシスと呼ばれる気流角の増大時と減少時で空力特性が変化する現象などを含めた，非定

常な空力特性まで考慮できることが望ましいと考えられる． 

構造的な観点からは，大規模に気流角が変化する状況のため，機体の変形にも考慮する

必要があると考えられる．特に通常では発生しがたい，失速後の高迎角，高横滑り角時の

主翼，尾翼の不可逆的な変形や破損が懸念される． 

また本シミュレーションで用いた制御則は，フィードバック比例制御を用いて機体姿勢

を一定に保つ非常に簡易的なものである．実際の火星探査ミッションにおいては，指定さ

れた経路を飛行するような制御が行われると考えられる．この制御則の評価の際には，経

路への追従性や通常の大気乱流に対するロバスト性に加え，ダストデビル突入時の機体挙

動に対する評価も行うことで，火星探査ミッションの成功率向上に寄与できると考えられ

る． 
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