
九州大学学術情報リポジトリ
Kyushu University Institutional Repository

南極エアロゾル観測用高高度滑空型UAVの研究

堤, 雅貴

https://hdl.handle.net/2324/7363786

出版情報：Kyushu University, 2024, 博士（工学）, 課程博士
バージョン：
権利関係：



南極エアロゾル観測用高高度滑空型 UAVの研究

九州大学大学院　工学府　航空宇宙工学専攻

堤　雅貴

January 16, 2025



目次 1

目次

第 1章 序論 15

1.1 はじめに . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 15

1.2 研究背景 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 16

1.3 研究目的 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 18

1.4 論文構成 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 18

第 2章 南極エアロゾル観測と問題点 20

2.1 無人航空機を用いたエアロゾル回収方法 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 20

2.2 気球と UAVの組み合わせによるエアロゾル観測 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 21

2.2.1 第 54次南極地域観測隊におけるエアロゾル観測 . . . . . . . . . . . . . . . . . . 21

2.2.2 第 56次南極地域観測隊におけるエアロゾル観測 . . . . . . . . . . . . . . . . . . 22

2.2.3 第 60次南極地域観測隊におけるエアロゾル観測 . . . . . . . . . . . . . . . . . . 23

2.3 現在のエアロゾル観測における問題点 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 24

2.3.1 高高度飛行状態における空力特性について . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 24

2.3.2 飛行制御装置の問題点 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 25

2.4 第 2章の結論 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 26

第 3章 新型飛行制御装置の開発 27

3.1 初代飛行制御装置 (AP-CUB-G1) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 27

3.2 AP-CUB-G1の問題点と新型飛行制御装置 (AP-CUB-G2)の要求仕様 . . . . . . . . . . . 29

3.2.1 AP-CUB-G1の問題点 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 29

3.2.2 AP-CUB-G2の要求仕様 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 30

3.3 新型飛行制御装置 (AP-CUB-G2) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 31

3.4 主な改良点 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 35

3.5 AP-CUB-G2のソフトウェア . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 36

3.6 第 3章の結論 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 37



目次 2

第 4章 空力特性推定方法及び南極における飛行試験 38

4.1 PSBを用いた空力特性推定の原理 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 38

4.1.1 座標軸の定義 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 38

4.1.2 飛行実験での空気力・空気力モーメントの取得方法 . . . . . . . . . . . . . . . . 38

4.1.3 PSBを用いた空気力・空気力モーメントの取得方法 . . . . . . . . . . . . . . . . 41

4.2 Movable Parachute Sting Balance(MPSB)を用いた空力特性取得 . . . . . . . . . . . . . . 45

4.2.1 MPSBの開発及び構成 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 45

4.2.2 空力特性推定のためのデータ解析手法 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 48

空気力の準定常性の仮定 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 48

重回帰分析 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 48

4.3 MPSBを利用した国内試験 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 49

4.3.1 国内MPSB試験の手順 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 49

4.3.2 国内MPSB試験結果 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 51

4.3.3 国内MPSB試験結果の考察及び適正な迎角とするための対策 . . . . . . . . . . . 52

4.4 南極における空力特性推定試験 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 53

4.4.1 試験装置 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 54

試験システム全体 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 54

供試機体 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 55

地上システム (グランドステーション) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 55

4.4.2 試験手順 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 56

4.4.3 試験結果 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 57

4.5 MPSB試験で取得した画像データを用いた空力特性推定 . . . . . . . . . . . . . . . . . . 60

4.5.1 パラシュートが UAVに与える力の推定 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 60

4.5.2 空力特性の推定 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 63

4.5.3 パラシュートが及ぼす力及びロープの角度の推定誤差による影響の調査 . . . . . 65

4.6 第 4章の結論 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 68

第 5章 風洞試験による空力特性の推定 70

5.1 計測原理 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 70

5.1.1 空気力・モーメントの算出方法 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 70

5.1.2 モーメントの変換 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 71

5.1.3 機体軸から安定軸への力の変換及び空気力の無次元化 . . . . . . . . . . . . . . . 73

5.1.4 数学モデル . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 73



目次 3

5.2 風洞設備 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 74

5.3 風洞試験システム全体概要 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 75

5.4 機体および使用機器 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 76

5.4.1 機体 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 76

5.4.2 産業用ロボット . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 77

5.4.3 計測機器 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 78

6分力天秤 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 78

制御装置 (AP-CUB-G2) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 79

エアデータセンサ . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 79

XBee . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 80

データロガー . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 81

モニタリングソフトウェア . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 81

5.4.4 計測するパラメータ . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 82

5.5 試験方法 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 83

5.5.1 Phoenix-Sの模擬飛行高度 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 83

5.5.2 実験内容 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 83

5.6 試験結果 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 84

5.7 MPSB試験結果との比較 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 86

5.8 第 5章の結論 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 88

第 6章 制御系ゲイン設計 89

6.1 運動方程式の線形化 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 89

6.2 ゲイン設計 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 92

6.2.1 制御則について . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 92

縦運動制御則 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 92

横・方向運動制御則 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 92

6.2.2 ゲイン決定及び安定解析 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 93

6.3 閉ループ特性確認 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 100

6.4 第 6章の結論 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 101

第 7章 モンテカルロシミュレーションによるロバスト性の評価 103

7.1 モンテカルロシミュレーション実施の目的 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 103

7.2 引き起こし時の制御 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 103



目次 4

7.3 モンテカルロシミュレーション . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 104

7.3.1 6DOFシミュレータ . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 104

7.3.2 変更微係数 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 104

7.3.3 シミュレーション条件 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 105

7.3.4 シミュレーション結果 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 106

7.3.5 飛行破綻に影響を及ぼすパメータの検出 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 108

7.4 第 7章の結論 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 113

第 8章 結論 115

謝辞 117

参考文献 120

Appendix A 新型飛行制御装置ソフトウェア詳細 124

Appendix B 供試機体諸元 127

B.1 機体諸元 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 127

B.1.1 Phoenix-S各部の諸元 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 127

B.1.2 各部諸元をもとに算出される定数 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 129

B.2 定式化 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 132

B.2.1 諸元より算出される定数 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 132

Appendix C 南極 MPSB試験詳細 136

C.1 全試験区間 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 136

C.2 気球分離直前 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 142

C.3 パラシュート降下中 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 148

C.4 引き起こしモード中 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 154

C.5 滑空モード中 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 160

C.5.1 滑空モード中の制御則 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 160

C.5.2 滑空モード中の飛行データ . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 161

Appendix D 使用微係数について 168

D.1 静的微係数 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 168

D.2 動的微係数 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 172

D.2.1 風洞試験で測定を実施した微係数 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 172



目次 5

CYr に関して . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 173

Cnp に関して . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 175

D.2.2 風洞試験で測定されていない微係数 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 176

Appendix E 縦，横の誘導制御則についてについて 179

E.1 TECS . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 179

E.1.1 縦の誘導則 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 179

E.1.2 縦の制御則 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 180

E.2 THCS . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 181

E.2.1 横の誘導則 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 181

直線飛行時 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 182

旋回飛行時 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 182

E.2.2 横の制御則 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 185

E.3 滑空飛行時の制御則 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 187

E.3.1 縦の制御則 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 187

E.3.2 横の制御則 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 187

Appendix F 6dofシミュレータについて 189

F.1 6dofシミュレータ全体概要 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 189

F.2 航空機モデル . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 190

F.3 空力モデル . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 190

F.4 並進の運動方程式 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 192

F.5 回転の運動方程式 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 193

F.6 姿勢の方程式 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 194

F.6.1 四元数での姿勢の表し方 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 194

F.6.2 四元数からオイラー角への変換 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 195

F.7 位置の方程式 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 196

F.8 コントローラー . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 197

F.9 サーボモデル . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 198

F.10 ガストモデル . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 198



図目次 6

図目次

1.1 磁場観測用 UAV Phoenix-LR1) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 15

1.2 放射線測量無人機 UARMS2) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 15

1.3 エアロゾルサンプルの例 10) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 17

1.4 気球分離方式ミッションプロファイル . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 17

1.5 二段分離方式ミッションプロファイル . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 18

2.1 Phoenix . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 21

2.2 Phoenix-S . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 22

2.3 Phoenix-S(滑空型) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 24

2.4 Phoenix-Sの運動包囲線図 (Flight envelop) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 25

3.1 AP-CUB-G1の外観 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 28

3.2 AP-CUB-G1のハードウェア構成 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 28

3.3 AP-CUB-G2の外観 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 31

3.4 AP-CUB-G2のハードウェア構成 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 32

3.5 3DM-GX5-45 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 33

3.6 自作ベーン . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 34

3.7 5孔ピトー静圧管図 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 34

3.8 5孔ピトー静圧管写真 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 35

3.9 SouthernCross内のタスク間のデータ授受の関係 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 36

4.1 機体軸，風軸，安定軸の定義 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 39

4.2 姿勢角および角速度の定義 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 39

4.3 舵角の定義 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 39

4.4 パラシュート展開中の機体に働く力の関係 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 42

4.5 パラシュート展開中の機体重心にローリングモーメントを発生させる力とモーメント . . 44



図目次 7

4.6 パラシュート展開中の機体重心にピッチングモーメントを発生させる力とモーメント . . 44

4.7 パラシュート展開中の機体重心にヨーイングモーメントを発生させる力とモーメント . . 44

4.8 MPSBの外観スケッチ . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 45

4.9 ピッチ方向スティング変更 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 46

4.10 ヨー方向スティング変更 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 46

4.11 超小型 6分力天秤 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 47

4.12 MPSB構成写真 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 47

4.13 パラシュート . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 48

4.14 国内MPSB試験手順 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 50

4.15 国内MPSB試験 GPS高度時歴データ . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 51

4.16 国内MPSB試験 IAS及び迎角時歴データ . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 52

4.17 MPSBスティング先端改良の概略図 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 53

4.18 改良されたMPSBスティングを使用した際のシミュレーション結果 . . . . . . . . . . . 53

4.19 南極試験システム全体図 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 54

4.20 試験直前の Phoenix-S . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 55

4.21 Digiモデム . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 56

4.22 八木アンテナ及び自動追尾装置外観 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 56

4.23 PolarStar画面 (Instrument Parameters) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 57

4.24 PolarStar画面 (Control Parameters) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 57

4.25 南極MPSB試験気圧高度時歴データ . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 58

4.26 南極MPSB試験における動圧及び迎角時歴データ . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 59

4.27 南極MPSB試験における飛行レイノルズ数及びマッハ数 . . . . . . . . . . . . . . . . . 59

4.28 カメラ搭載位置とカメラ画角 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 60

4.29 パラシュート降下中のカメラ画像 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 61

4.30 パラシュートが与える力の概略図 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 61

4.31 パラシュート位置と角度の定義 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 62

4.32 パラシュートと UAVの幾何学的関係 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 63

4.33 MPSB試験より推定した揚力係数と迎角の関係 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 64

4.34 MPSB試験より推定した抗力係数と迎角の関係 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 64

4.35 MPSB試験より推定したピッチングモーメント係数と迎角の関係 . . . . . . . . . . . . . 65

4.36 揚力係数に関する推定誤差による影響調査 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 66

4.37 抗力係数に関する推定誤差による影響調査 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 67

4.38 ピッチングモーメント係数に関する推定誤差による影響調査 . . . . . . . . . . . . . . . 67



図目次 8

5.1 風洞試験テア (風袋)取得イメージ . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 71

5.2 XB 軸周りの力の関係 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 71

5.3 YB 軸周りの力の関係 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 72

5.4 ZB 軸周りの力の関係 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 72

5.5 低騒音風洞実験施設の外観 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 75

5.6 風洞試験システム全体図 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 76

5.7 第 2測定部内に設置した産業用ロボットと Phoenix-S . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 77

5.8 RS080Nの外観 38) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 77

5.9 6分力検出器 LMC-61212-200N . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 79

5.10 機体取り付けの様子 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 79

5.11 MES-9-1024Pの外観 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 80

5.12 エアデータセンサの外観 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 80

5.13 XBeeの外観 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 81

5.14 データロガーの外観 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 81

5.15 風洞試験用 Polar Starの基本操作画面 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 82

5.16 風洞試験　揚力係数と迎角の関係 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 84

5.17 風洞試験　抗力係数と迎角の関係 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 85

5.18 風洞試験　ピッチングモーメント係数と迎角の関係 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 85

5.19 各試験比較　揚力係数と迎角の関係 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 86

5.20 各試験比較　抗力係数と迎角の関係 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 87

5.21 各試験比較　ピッチングモーメント係数と迎角の関係 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 87

6.1 縦運動特性根位置 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 90

6.2 縦運動特性根位置拡大図 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 90

6.3 横・方向運動特性根位置 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 91

6.4 横・方向運動特性根位置拡大図 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 91

6.5 縦運動制御則ブロック線図 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 92

6.6 横運動制御則ブロック線図 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 93

6.7 ピッチダンパーボード線図 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 95

6.8 ピッチダンパーゲイン余裕 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 95

6.9 ピッチダンパー位相余裕 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 95

6.10 速度制御ボード線図 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 96

6.11 速度制御ゲイン余裕 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 96



図目次 9

6.12 速度制御位相余裕 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 96

6.13 ヨーダンパーボード線図 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 97

6.14 ヨーダンパーゲイン余裕 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 97

6.15 ヨーダンパー位相余裕 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 97

6.16 方位変化率制御ボード線図 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 98

6.17 方位角変化率制御ゲイン余裕 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 98

6.18 方位角変化率制御位相余裕 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 98

6.19 機体軸 Y軸加速度制御ボード線図 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 99

6.20 機体軸 Y軸加速度制御ゲイン余裕 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 99

6.21 機体軸 Y軸加速度制御位相余裕 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 99

6.22 縦運動閉ループ極位置 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 100

6.23 縦運動開ループ極位置 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 100

6.24 縦運動閉ループ極位置拡大図 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 100

6.25 縦運動開ループ極位置拡大図 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 100

6.26 横・方向運動閉ループ極位置 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 101

6.27 横・方向運動開ループ極位置 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 101

6.28 横・方向運動閉ループ極位置拡大図 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 101

6.29 横・方向運動開ループ極位置拡大図 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 101

7.1 迎角制御ブロック線図 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 104

7.2 最大 EAS（モンテカルロシミュレーション 5000回分） . . . . . . . . . . . . . . . . . . 106

7.3 最大迎角（モンテカルロシミュレーション 5000回分） . . . . . . . . . . . . . . . . . . 107

7.4 最大荷重倍数（モンテカルロシミュレーション 5000回分） . . . . . . . . . . . . . . . . 107

7.5 飛行破綻への影響の調査 (CL) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 108

7.6 飛行破綻への影響の調査 (CD) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 109

7.7 飛行破綻への影響の調査 (Cm) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 110

7.8 飛行破綻への影響の調査 (CY ) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 110

7.9 飛行破綻への影響の調査 (Cl) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 111

7.10 飛行破綻への影響の調査 (Cn) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 111

7.11 飛行破綻への影響の調査 (角速度) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 112

7.12 飛行破綻への影響の調査 (オイラー角) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 112

7.13 飛行破綻への影響の調査 (速度) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 113



図目次 10

C.1 気圧高度時間履歴データ . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 136

C.2 Indicated Air Speed (IAS)時間履歴データ . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 137

C.3 加速度時間履歴データ . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 138

C.4 角速度時間履歴データ . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 139

C.5 オイラー角時間履歴データ . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 140

C.6 舵角時間履歴データ . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 141

C.7 気圧高度時間履歴データ (気球分離直前) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 142

C.8 Indicated Air Speed (IAS)時間履歴データ (気球分離直前) . . . . . . . . . . . . . . . . . 143

C.9 加速度時間履歴データ (気球分離直前) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 144

C.10 角速度時間履歴データ (気球分離直前) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 145

C.11 オイラー角時間履歴データ (気球分離直前) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 146

C.12 舵角時間履歴データ (気球分離直前) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 147

C.13 気圧高度時間履歴データ (パラシュート降下中) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 148

C.14 Indicated Air Speed (IAS)時間履歴データ (パラシュート降下中) . . . . . . . . . . . . . 149

C.15 迎角及び横滑り角時間履歴データ (パラシュート降下中) . . . . . . . . . . . . . . . . . . 149

C.16 加速度時間履歴データ (パラシュート降下中) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 150

C.17 角速度時間履歴データ (パラシュート降下中) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 151

C.18 オイラー角時間履歴データ (パラシュート降下中) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 152

C.19 舵角時間履歴データ (パラシュート降下中) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 153

C.20 気圧高度時間履歴データ (引き起こしモード中) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 154

C.21 Indicated Air Speed (IAS)時間履歴データ (引き起こしモード中) . . . . . . . . . . . . . 155

C.22 Indicated Air Speed (IAS)時間履歴データ (引き起こしモード中) . . . . . . . . . . . . . 155

C.23 加速度時間履歴データ (引き起こしモード中) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 156

C.24 角速度時間履歴データ (引き起こしモード中) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 157

C.25 オイラー角時間履歴データ (引き起こしモード中) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 158

C.26 舵角時間履歴データ (引き起こしモード中) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 159

C.27 滑空モード中の制御則のブロック線図 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 160

C.28 気圧高度時間履歴データ (滑空モード中) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 161

C.29 Indicated Air Speed (IAS)時間履歴データ (滑空モード中) . . . . . . . . . . . . . . . . . 162

C.30 Indicated Air Speed (IAS)時間履歴データ (滑空モード中) . . . . . . . . . . . . . . . . . 162

C.31 滑空モード中の縦運動の制御に関する値の時間履歴データ， . . . . . . . . . . . . . . . 163

C.32 加速度時間履歴データ (滑空モード中) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 164

C.33 角速度時間履歴データ (滑空モード中) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 165



図目次 11

C.34 オイラー角時間履歴データ (滑空モード中) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 166

C.35 舵角時間履歴データ (滑空モード中) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 167

D.1 CL0 高度ごと比較 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 168

D.2 CL0 近似式 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 168

D.3 CLα 高度ごと比較 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 169

D.4 CLα 近似式 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 169

D.5 CD0 高度ごと比較 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 169

D.6 CD0 近似式 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 169

D.7 CDα 高度ごと比較 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 169

D.8 CDα 近似式 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 169

D.9 CDα2 高度ごと比較 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 170

D.10 CDα2 近似式 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 170

D.11 Cm0 高度ごと比較 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 170

D.12 Cm0 近似式 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 170

D.13 Cmα 高度ごと比較 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 170

D.14 Cmα 近似式 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 170

D.15 CYβ 高度ごと比較 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 171

D.16 CYβ 近似式 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 171

D.17 Clβ 高度ごと比較 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 171

D.18 Clβ 近似式 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 171

D.19 Cnβ 高度ごと比較 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 171

D.20 Cnβ 近似式 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 171

D.21 Cmq . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 172

D.22 CYp . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 173

D.23 Clp . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 173

D.24 Clr . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 174

D.25 Cnr . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 174

D.26 動的微係数の風洞試験と DATCOMとの比 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 175

D.27 CYr . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 175

D.28 Cnp 推定値 (風洞試験及び DATCOM) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 176

D.29 使用Cnp 決定図 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 176

D.30 使用CLq 決定図 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 177



図目次 12

D.31 使用CLα̇ 決定図 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 178

D.32 使用Cmα̇ 決定図 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 178

E.1 縦の誘導則 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 179

E.2 縦の制御則 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 181

E.3 直線飛行時の誘導方法 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 182

E.4 横の誘導則ブロック図（直線飛行時） . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 182

E.5 座標系の定義 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 183

E.6 旋回飛行時の誘導方法 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 184

E.7 横の誘導則ブロック図 (旋回飛行時) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 184

E.8 横の制御則ブロック図 (通常飛行時) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 186

E.9 縦の制御則ブロック図 (滑空飛行時) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 187

E.10 横の制御則ブロック図 (滑空飛行時) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 188

F.1 非線形シミュレーション概要 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 189

F.2 航空機モデル . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 191

F.3 TECS . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 197

F.4 THCS . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 197



表目次 13

表目次

2.1 Phoenix諸元 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 21

2.2 54次南極地域観測隊試験記録 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 22

2.3 Phoenix-S諸元 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 23

2.4 56次南極地域観測隊試験記録 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 23

2.5 Phoenix-S(滑空型)諸元 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 23

2.6 第 60次南極地域観測隊試験記録 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 24

3.1 AP-CUB-G1の諸元 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 29

3.2 AP-CUB-G2の諸元 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 32

3.3 3DM-GX5-45の諸元 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 33

3.4 AP-CUB-G1及び G2の比較 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 35

4.1 記号の定義 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 40

4.2 超小型 6分力天秤諸元 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 47

4.3 南極 PSB実験時 Phoenix-S諸元 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 55

5.1 有次元量と無次元量の関係 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 74

5.2 低騒音風洞の主な諸元 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 75

5.3 実験時の Phoenix-Sの主な諸元 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 77

5.4 RS080Nの主な諸元 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 78

5.5 LMC-61212-200Nの諸元 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 78

5.6 MES-9-1024Pの諸元 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 80

5.7 XBeeの諸元 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 81

5.8 データロガーの諸元 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 81

5.9 本研究において計測するパラメータ一覧 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 82

5.10 実験条件と模擬高度 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 83



表目次 14

6.1 ゲイン調整結果 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 94

7.1 変更微係数 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 105

7.2 シミュレーション条件 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 105

7.3 飛行破綻条件 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 105

7.4 シミュレーション結果 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 108

D.1 風洞試験データ，DATCOMデータ（高度 15,19,24km相当の平均値） . . . . . . . . . . 177

F.1 変数定数について . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 190

F.2 各高度ごとに使用する定数 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 190

F.3 ガストモデル定数 . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 199



第 1章 序論 15

第 1章

序論

1.1 はじめに
近年，世界各国で無人航空機 (Unmanned Aerial Vehicle，以下 UAV)の研究・開発が盛んに行われてお

り，磁場観測用 UAV(図 1.1)や，放射線測量の UAV(図 1.2)など様々な目的のものが存在している．

図 1.1 磁場観測用 UAV Phoenix-LR1) 図 1.2 放射線測量無人機 UARMS2)

筆者らも UAVの研究開発を行ってきており，最終的に南極において地上から高度 30kmまでのエアロ
ゾル観測を目的としている．しかし，高高度の飛行では低レイノルズ数，高亜音速領域での飛行となる．
高度約 30km における飛行は，地上付近での飛行と比較して地上の約 1/100 の空気密度となることに加
え，地上と等動圧であったとしても，低レイノルズ数（104 のオーダー），高亜音速（M≥0.3）となり，空
力特性が異なるため，様々な問題が生じる．低レイノルズ数状態では揚力係数に非線形性が生じることや
揚抗特性が悪くなることが知られている 3)．また，一般的に，空気の圧縮性の影響は Prandtl-Glauert則 4)

や，Gothert則 5) を用いることで補正することができる．しかし，低レイノルズ数かつ高亜音速という領
域における飛行についての研究例は，非常に少ない．低レイノルズ数かつ高亜音速となる飛行状態は火星
大気内における飛行状態と類似しているため，火星での飛行を目標とした研究が NASAや JAXA等で実
施されている 6, 7)．本章では，筆者らが使用しているエアロゾル観測用 UAVの研究背景と本研究の目的
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を示し，その後，本論文の構成について示す．

1.2 研究背景
筆者らは，福岡大学との共同研究により，南極での高度 30kmからの大気エアロゾル観測，サンプルリ

ターンを実施することを最大の目標として，その観測システムのベースとなる高高度滑空型 UAVの開発
と南極での運用を行ってきた．この大気エアロゾルサンプル (図 1.3)を回収するためにこれまでは自由気
球が用いられてきたが，上空の風に流され観測終了後に観測機器の回収が困難なため高価な観測機器が使
い捨てとなることや，サンプルを回収することができないという欠点があった．そこで筆者らは自由気
球と UAVを組み合わせた観測方法を開発した 8, 9)．その観測方法のミッションプロファイルを図 1.4に
示す．この方法は観測装置を搭載した観測用 UAVを自由気球に吊り下げ上昇中にエアロゾル観測を実施
し，目標の高度に到達後 UAVが気球を切り離し回収地点まで自動飛行により帰還するという方法である．
この方法を用いることにより第 54次南極地域観測隊では，高度 10kmからのエアロゾルサンプル回収に
成功している 8)．
このエアロゾル観測が成功した後，ユーザー側から観測上限高度を 30km に変更したいとの要望が出

た．この方法を用いて観測高度を上昇させた場合，観測用 UAVはこれまでよりも，より低レイノルズ数，
高亜音速状態での飛行を実施する必要がある．このような環境下での UAVの定性的な空力特性は知られ
ているものの，定量的には不明であるためこれまでの制御ゲインによる高高度での自動滑空飛行はリスク
が大きい．そのため，空力特性が不明である高高度をパラシュートを用いて安全に降下する二段分離方式
という方法を考案した 9)．図 1.5に二段分離方式のミッションプロファイルを示す．この二段分離方式を
用いて第 56次南極地域観測隊では高度 24kmまでのエアロゾル観測に成功し，高度 12kmからの自動滑
空帰還に成功している 9)．
しかし，気球からの分離高度が高くなればなるほど気球上昇中及びパラシュート降下中は風下に流され

てしまい自動飛行開始地点から回収地点までの距離が長くなってしまう．さらに二段分離方式を用いると
比較的遠距離で高度 12kmからの滑空を開始することになる．使用する UAVは動力がある場合でも動力
飛行可能な時間は 5分程度であり，帰還までのほとんどの時間は滑空状態であるため，飛行距離が長く飛
行開始高度が低くなる状態では回収地点への帰還が困難となる．そのため，より高い高度から飛行を行う
ことができるようになれば観測可能な風速条件が緩和され，多くの観測機会を得ることが出来るというメ
リットがある．
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図 1.3 エアロゾルサンプルの例 10)

図 1.4 気球分離方式ミッションプロファイル



第 1章 序論 18

図 1.5 二段分離方式ミッションプロファイル

1.3 研究目的
高度 30kmからの自動滑空による帰還という状況を考えると空力特性の異なる環境を飛行することとな

り，現在使用している制御系のゲインのみでは対応できないと予想される．そのため各飛行高度での密
度，レイノルズ数，マッハ数にあたる空力特性を取得し，各高度ごとに制御系のゲインをスケジューリン
グする必要がある．そのため高高度の空力特性を推定し，制御可能かどうかの検討を行う．本研究では各
高度での UAVの飛行特性を推定し，得られた結果から各高度におけるゲインを設定し，シミュレーショ
ンによって高度 30kmからの滑空帰還が可能であることを示す．

1.4 論文構成
本論文は全 8章により構成される．その概要は以下の通りである．
第 1章では本研究の目標であるエアロゾル観測及びサンプルの回収の方法と，気球と UAVの組み合わ

せによる方法の特徴と解決すべき課題について説明し，研究目的を述べた．
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第 2 章では本研究の南極でのミッションを行うに至った経緯及びミッションを遂行する上での問題点
と低レイノルズ数，高亜音速飛行についての先行研究について説明する．
第 3章では南極での試験を行うために新たに開発した飛行制御装置について説明する．
第 4章ではMPSBと呼ぶ当研究室で開発した装置を用いた空力特性推定の方法について説明し，実際

に南極で実施した空力特性取得試験について述べる．
第 5章ではMPSBで取得した空力特性と比較するために実施した風洞試験の結果について記述する．
第 6章では推定された空力特性を用いて行ったゲイン設計と安定性解析の結果について記述する．
第 7 章では設計した制御ゲインを用いて行った気球分離後の引き起こしから定常滑空に移行するまで

のモンテカルロシミュレーションの結果について記述する．
第 8章では本研究の結論を述べる．
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第 2章

南極エアロゾル観測と問題点

この章では，南極エアロゾル観測を UAVを用いて実施することになった経緯や，今まで実施されてき
た観測の状況や，現状の問題点について詳細に述べる．

2.1 無人航空機を用いたエアロゾル回収方法
大気中を浮遊しているエアロゾル粒子は地球の熱収支や雲活動，また物質循環の観点から見ても大気・

気象現象に関与している．1980年代には極成層圏雲が，エアロゾルを介してオゾン層の破壊に関与して
いることが確認されている 11)．南極における成層圏のエアロゾルの空間分布や季節変動を観測すること
は，地球の気候システムを理解する上で非常に重要であり，日本でも 1997年の第 38次南極地域観測隊
から南極地域における上層大気のエアロゾル直接観測が実施されている 12)．エアロゾルの直接観測はエ
アロゾルゾンデと呼ばれる装置を使用して実施される．エアロゾルの濃度を計測するための粒子計測装置
や，エアロゾルを採取するためのサンプラー，気象要素を計測するための装置をゴム気球に懸吊し，気球
上昇中に観測を実施する．粒子計測のデータや気象データに関してはデータをダウンリンクさせることが
出来るが，エアロゾルのサンプルに関しては気球破裂後，パラシュートによって落下した装置を回収して
エアロゾルのサンプルを解析する必要があり，装置の回収を行う必要がある．粒子計測装置やエアロゾル
サンプラーは 1台百万円程度の値段であり，落下後の回収は限られた予算内での継続的な観測を行う上で
も重要である．しかし，落下地点が放球地点よりも数十から数百キロメートルも離れることがあり，使い
捨てとなる場合もある．そのため，筆者らによって小型の UAVに観測装置を搭載し，装置を使い捨てに
することなく回収する方法が考案されたという経緯がある．
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2.2 気球と UAVの組み合わせによるエアロゾル観測

2.2.1 第 54次南極地域観測隊におけるエアロゾル観測
南極における気球と UAVの組み合わせによるエアロゾル観測が最初に実施されたのは，日本の南極観

測基地である昭和基地において，2012年 12月～2013年 1月にかけて行われた第 54次南極地域観測隊に
おいてである 8, 13)．観測方法には図 1.4に示した通常の気球分離方式を用いた．
観測に使用した UAV は Phoenix と名付けられた筆者らが開発した機体である．Phoenix の外観を図

2.1に，諸元を表 2.1に示す．

図 2.1 Phoenix

表 2.1 Phoenix諸元

全長 1.40[m]

全幅 2.77[m]

主翼面積 0.575[m2]

全備重量 10.0

動力 モーター
動力飛行可能時間 5[min]

この時の観測結果を表 2.2に示す．計 5回の観測を実施し最大高度 10kmまでのエアロゾル観測及びエ
アロゾルサンプルリターンに成功し高度 10kmからの自動滑空飛行に成功している．
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表 2.2 54次南極地域観測隊試験記録

実験番号 気球分離高度
1 5000[m]

2 5000[m]

3 6000[m]

4 8000[m]

5 10000[m]

2.2.2 第 56次南極地域観測隊におけるエアロゾル観測
第 54次南極地域観測隊における観測を終えた 2年後の 2014年 12月～2015年 1月には，第 56次南極

地域観測隊において，やはり気球と UAVを組み合わせた観測が実施された 9, 14, 15)．場所は昭和基地の東
約 20kmに位置する S17と呼ばれる南極大陸上の地点にて実施された．観測方法は図 1.5に示す二段分離
方式を用いた．
観測に使用した UAV は図 2.1 に示す Phoenix を改良した Phoenix-S と名付けられた機体である．

Phoenix-S の外観を図 2.2 に，諸元を表 2.3 に示す．Phoenix に比べ全長が 10cm 延長されており，ペイ
ロード搭載部分が広くなっている反面，全備重量が増加している．

図 2.2 Phoenix-S

この時の結果を表 2.4 に示す．この観測において地上から高度 24km までのエアロゾル観測を実施し
た．また，UAVは高度 12kmからの滑空帰還に成功している．
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表 2.3 Phoenix-S諸元

全長 1.50[m]

全幅 2.77[m]

主翼面積 0.575[m2]

全備重量 11.0[kg]

動力 モーター
動力飛行可能時間 5[min]

表 2.4 56次南極地域観測隊試験記録

実験番号 気球分離高度 滑空開始高度
1 24000[m] 12000[m]

2.2.3 第 60次南極地域観測隊におけるエアロゾル観測
2018 年 12 月～2019 年 1 月にかけて行われた第 60 次南極地域観測隊における試験は，エアロゾル

観測に加えて第 4 章で説明する Movable Parachute Sting Balance(MPSB) の前身である Parachute Sting

Balance(PSB)16, 17) と呼ばれる装置を用いて，UAVの空力特性を推定することを目的として実施された．
場所は第 56次南極地域観測隊での観測同様に昭和基地の東約 20kmに位置する S17と呼ばれる南極大陸
上の地点にて実施された 18)．
観測に使用した UAV は第 56 次南極地域観測隊で用いた Phoenix-S からモーターを取り外した機体

である．空力特性推定を行うための装置である PSB と呼ばれる装置を搭載した分の重量増加を，モー
ター及びモーターバッテリーを取り外すことで相殺している．モーターを取り外し，PSB を取付けた
Phoenix-S(滑空型)の外観を図 2.3に，諸元を表 2.5に示す．

表 2.5 Phoenix-S(滑空型)諸元

全長 1.50[m]

全幅 2.77[m]

主翼面積 0.575[m2]

全備重量 10.2[kg]

動力 なし
その他 PSB搭載

この時の結果を表 2.6に示す．この観測では諸事情により高高度の観測を行うことができず，地上から
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図 2.3 Phoenix-S(滑空型)

高度 2.6kmまでのエアロゾル観測を実施することとなった．また，UAVは高度 1.6kmからの滑空帰還に
成功している．さらにパラシュート降下中に PSBを用いた空力特性推定試験を実施したが，機体の懸吊
姿勢が不適切であったために迎角が適切な範囲にないという問題が生じた 19, 20)．この問題については第
4章で説明する．

表 2.6 第 60次南極地域観測隊試験記録

実験番号 気球分離高度 滑空開始高度
1 2600[m] 1600[m]

2.3 現在のエアロゾル観測における問題点

2.3.1 高高度飛行状態における空力特性について
Phoenix-Sの飛行包囲線図 (Flight envelop)を図 2.4に示す．横軸が真対気速度 (TAS)，縦軸が飛行高度

を示している．黒色実線で等レイノルズ数線，黒色破線で等マッハ数線を示している．青色実線が等価対
気速度 28m/sの等動圧線を示しており，現在の UAVの目標滑空速度となっている．飛行実績のある領域
をピンクのハッチングで示しており，飛行高度が上昇した場合に UAVが遭遇するであろう飛行状態を紫
のハッチングで示している．この紫のハッチング領域はピンクの領域に比べてレイノルズ数が低く，マッ
ハ数が高くなっている．このように飛行高度が上昇した場合，飛行状態が変化する．第 1章でも述べたよ
うに，このような空力特性が不明な高度での飛行を回避するために二段分離方式を用いているが，二段分
離方式による運用では観測を実施するための上空の風速条件が厳しくなり 21)，すなわち，より弱い風の
時しか帰還可能性が無くなってしまうため，観測機会が減少するというデメリットが存在する．そのた
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め，より高い高度からの滑空開始が求められている．

図 2.4 Phoenix-Sの運動包囲線図 (Flight envelop)

第 1章でも示した通り，一般的に圧縮性の影響については Prandtl-Glauert則 4) や，Gothert則 5) を用
いることで圧縮性の影響が生じる飛行状態における空力特性を，非圧縮流れにおける空力係数とマッハ数
を用いて推定することができる 4, 5)．しかし，低レイノルズ数領域を飛行し翼面上に層流剥離泡を形成し
うる飛行機についてはマッハ数の変化による空力特性の変化が Prandtl-Glauert則と一致しないことが報
告されている 22)．筆者らが使用している UAVも高度 30km付近での飛行については層流剥離を生じる可
能性があるため，低レイノルズ数，高亜音速領域でのデータを直接測定する必要が出てくる．このような
低レイノルズ数，高亜音速領域でのデータ取得を行うためには周囲の圧力を低下させることが可能な惑星
風洞 22, 23) を用いるか，もしくは，高高度での飛行試験でデータを取得する必要がある．JAXA/ISASの
火星飛行機ワーキンググループでは，惑星風洞を用いた風洞試験 22) や，北海道大樹町での気球を用いた
高高度の飛行試験 7, 24) を行っている．しかし，惑星風洞は使用に費用がかかるとともに，使用機会が多
くあるわけではない．これらの問題点を解決するために我々はパラシュートを用いて高高度から降下させ
ている途中にデータ取得を行う試験を計画した．

2.3.2 飛行制御装置の問題点
UAVの制御には当研究室で開発した飛行制御装置 25, 26) を使用しているが，この飛行制御装置ではサー

ボ出力チャンネル数が少なく，計算リソースも少ないため，通常の飛行だけであれば問題はないが，複雑
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な試験システムを構築するとなると性能が不足するため，計画されているパラシュート降下中の空力特性
推定試験を実施できない．そのため，新たな飛行制御装置の開発を行う必要がある．

2.4 第 2章の結論
本章では，南極における，気球と UAVを組み合わせたシステムを用いた成層圏のエアロゾル観測を実

施することになった経緯を示した．過去に行われていた回収気球という方法では，高価な観測装置が使い
捨てとなる場合もあったが，この気球と UAVを用いたシステムを用いることによって，観測装置の損失
を防ぎ継続的な観測を実施することが可能となる．
また，過去に実施された UAV と気球を用いたエアロゾル観測の結果について簡単に説明した．第 54

次南極地域観測隊において，この観測システムを用いたエアロゾル観測が初めて実施された．第 54次南
極地域観測隊の観測においては，Phoenixと呼ばれる UAVを用いて高度 10kmまでのエアロゾル観測及
びエアロゾルサンプルの回収が実施され，高度 10kmからの自動滑空帰還に成功した．
第 56次南極地域観測隊においては，観測目標高度を高度 30kmとして，観測が実施された．第 56次

南極地域観測隊における観測では，Phoenix-Sと呼ばれる Phoenixを改良し，ペイロード搭載スペースが
拡大された UAVを使用した．また，高高度での飛行状態は低レイノルズ数かつ高亜音速となるため，飛
行破綻のリスクがある．このリスクを避けるために，空力特性が不明である高度をパラシュートを用いて
安全に降下を行う二段分離方式と呼ばれる方法を採用した．この方法を用いることによって第 56次南極
地域観測隊では高度 24kmまでのエアロゾル観測及びサンプルの回収に成功し，高度 12kmからの自動滑
空帰還に成功した．
第 60次南極地域観測隊ではエアロゾル観測とともに，低レイノルズ数かつ高亜音速領域における空力

特性推定を実施するために開発された Parachute Sting Balance(PSB)と呼ばれる装置を用いた空力特性推
定試験の実施を試みた．しかし，諸事情により観測高度を上げることはできず，さらにパラシュート降下
中の機体の迎角が適切な範囲でないという問題も生じた．
さらに，低レイノルズ数，高亜音速における空力特性についての先行研究について紹介し，本論文にお

ける主要テーマについても示した．低レイノルズ数かつ高亜音速となる飛行状態では，圧縮性を考慮する
際に一般的に用いられる Prandtl-Glauert則 4) や，Gothert則 5) 等の法則に従わないということが報告さ
れている．低レイノルズ数かつ高亜音速領域における空力特性推定を直接測定することが必要になる．パ
ラシュートを用いて高高度から降下させている途中でデータ取得を行い，空力特性を推定し，高高度から
の滑空帰還を実現するために制御ゲインの設計を行うことを研究目的として示した．
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第 3章

新型飛行制御装置の開発

パラシュート降下中に高高度飛行状態における UAVの空力特性を推定するための試験システムを構築
するためには，従来の飛行制御装置では駆動サーボチャンネル数が不足するなど性能的に不十分であっ
た．このため，この章では，新型の飛行制御装置 27) の開発について説明する．

3.1 初代飛行制御装置 (AP-CUB-G1)

筆者らは AP-CUB-G1(Auto Pilot Computer Unit Box Generation 1)25) と呼ばれる内製の飛行制御装置
を 2006年に開発し，実験などに利用してきた．図 3.1に AP-CUB-G1の外観を示す．この飛行制御装置
のハードウェア構成を図 3.2に示す．
内部の構成はマイコンを搭載した基板二つ（AP-CORE-Aと AP-CORE-B）と飛行制御装置で使用する

センサ類を搭載した基板 (AP-SENSOR)，オート/マニュアルの切替装置及び GPS受信装置から構成され
ている．性能向上のペースが速いセンサや GPSを別基板とすることにより，比較的用意にアップグレー
ドができる設計とした．AP-CORE-A と AP-CORE-B にはルネサス製の H8S/2638 グループの 16bit マ
イコンを搭載しており RS232Cレベルのシリアル通信線が 2本，TTLレベルのシリアル通信線が１本そ
れぞれ使用できる．AP-CORE-Aと AP-CORE-Bはシリアル線で接続されている．また AP-CORE-Aは
センサの入力 12ch(10bit)と PWM信号の出力 (6ch)を行っている．AP-CORE-Bは AP-CORE-Aのみで
は計算リソースが足りなかったために増設された背景があり，互いにシリアル通信を行い，計算結果を
AP-CORE-Aと共有している．飛行時には AP-CORE-Aはシリアル通信を用いて，GPSからのデータ受
信とモデム経由で地上局との通信を行っている．AP-CUB-G1の諸元を表 3.1に示す．もともと南極の夏
期に使用することを前提として設計していたため，使用下限温度が-25℃となっている．
図 3.2に示す AP-SENSORには微差圧センサ (Pdif)，絶対圧センサ（Pabs），角速度センサ，加速度セ

ンサ，内部温度計，外気温計，バッテリー電圧（システムバッテリーとサーボバッテリー）のセンサを
備えており AD変換のための 8次のアンチエイリアシング (カットオフ周波数 5Hz)フィルターを通した
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図 3.1 AP-CUB-G1の外観

図 3.2 AP-CUB-G1のハードウェア構成
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表 3.1 AP-CUB-G1の諸元

サイズ L × W × H 110 × 60 × 60 mm

重量 300 g

電力 DC 5.0-9.0 V

消費電力 1.96 W

動作保証温度 -25 - +80 ◦C

H8S/2638

CPU周波数 20MHz

RAM容量 18KB

Program Memory容量 256KB

ADCチャネル数及び分解能 12ch(10bit)

PWM出力チャンネル数 6ch

PWM入力チャンネル数 6ch

RS232C通信チャンネル数 2ch

TTL通信チャンネル数 2ch

後に AP-CORE-Aに送られ AD変換され，内部での計算に使用される．切替装置はサーボを使用してス
イッチのオン・オフをメカニカルスイッチとサーボを利用して行っており，RC受信機からの PWM信号
をそのままサーボへ送信するか，コンピュータ内部で計算された PWM信号をサーボへ送信するかを操縦
装置 (いわゆるプロポ)からの操作によって選ぶことができる．この方法によって，比較的信頼性が高い
RC受信機に直結したサーボによってメカニカルスイッチを駆動し，6ch同時に信号を切り替えることが
可能である．AP-CUB-G1のハードウェア，ソフトウェアの信頼性が低い初期の状態で，仮にプログラム
がフリーズしても必ず手動操縦に切り替えることを可能とするための工夫である．

3.2 AP-CUB-G1の問題点と新型飛行制御装置 (AP-CUB-G2)の要求

仕様

3.2.1 AP-CUB-G1の問題点
AP-CUB-G1は，開発から 10年以上が経過し，デバッグが進んでハードウェア，ソフトウェア共に安

定してきた一方，時代の変化によって更新が望まれる部分もあった．まず，サーボを駆動させるために必
要な PWM出力チャンネルが 6chと少なく，フラップ等の駆動すらも困難な状況であった．また，ADC

の分解能およびチャンネル数も，今日では十分とは言い難い．また，オートとマニュアル操縦を切り替え
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るためのメカニカルスイッチとサーボの動作信頼性は高いものの，AP-CUB-G1内で占める容積および重
量が比較的大きく，飛行制御装置の小型軽量化の障害となっていた．さらに，H8-2638 マイコンは，表
3.1に示したように，16bit，20MHzで RAM18KB，ROM256KBと，そのスペックは今日では十分とは
言いがたく，計算用のボードを 2枚搭載しているため，重量が増加しているという点がある．

3.2.2 AP-CUB-G2の要求仕様
上記の問題を解消するために，新たに開発される AP-CUB-G2には以下の機能を実現することとした．

1. PWM信号の入出力チャンネル数: より複雑なシステムを構築できるように入力信号を 10ch，出力
信号を 18chまで増設する．

2. オートマニュアル操縦変更をソフトウェア内で実施およびウォッチドッグタイマーの実装:

AP-CUB-G2のソフトウェアの基本部分は AP-CUB-G1のもの (コード名:SouthernCross)を移植す
る．SouthernCrossの信頼性は，10年以上にわたって高められてきており，フリーズなどの現象は
近年は生じておらず，一定程度の信頼性を有していると考えてよい．このため，機械的な切替装置
を無くし，ソフトウェアによる Auto/Manualの切替を行う．ただし，切替部分のソフトウェアは新
規開発となるため，プログラムが停止した場合に再起動させるためのウォッチドッグタイマーを導
入する．

3. 計算リソースの増加:

AP-CUB-G1では，メモリ不足から計算を行うボードを途中で増設している．これは 2枚のボード
にプログラムを書き込む必要があり，時間と手間を要していた．さらに 2種類のプログラムのバー
ジョン管理は大変であるため，1つのマイコンで済むように ROMや RAM容量が十分なものを選
択する．

4. 不揮発メモリの実装:

AP-CUB-G1では，電源の瞬断などによりリセットが生じるとプログラム内の初期値を用いて計算
を実施し，指定された初期位置へ飛行するようプログラムされているが，初期位置が変わるごとに
変更とプログラムの書き込みの必要が生じ，手間がかかる．そこで，計算途中のデータをリセット
後も使用することができるように不揮発性メモリの実装を行う．

5. 迎角センサの実装:

AP-CUB-G1においては迎角，横滑り角のセンサが搭載されておらず，飛行データから UAVの空
力特性取得を行うことができなかった．そのため，飛行中の迎角及び横滑り角の取得を可能とする
ため迎角，横滑りセンサを搭載する．

6. ADコンバータチャンネル数の増加及び分解能の増加:

AP-CUB-G1で使用されている A/Dコンバータは 10bit 12チャンネルであった．10bitの分解能で
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は，取得するデータの精度が粗く空力特性を推定する上では不十分であったため 12bit，16chに増
強する．

3.3 新型飛行制御装置 (AP-CUB-G2)

上記の要求仕様にしたがって新型の飛行制御装置 AP-CUB-G2 を開発した．AP-CUB-G2 の外観を図
3.3に示す．

図 3.3 AP-CUB-G2の外観

AP-CUB-G2 の内部構成のコンセプトは AP-CUB-G1 のそれと同一であるが，マイコンを搭載した基
板 1枚とセンサ類が搭載されている基板 1枚となっており，センサ類が搭載されている AP-SENSORは
AP-CUB-G1用のものも利用でき，GPS受信機についても，外部接続としているために性能や仕様の異な
る受信機を必要に応じて利用できる．AP-CUB-G1と比較して内部を構成しているパーツは少なくなった
ため，サイズ，重量ともに AP-CUB-G1よりも小型・軽量化されている (表 3.1，表 3.2)．AP-CUB-G2の
ハードウェア構成を図 3.4に，AP-CUB-G2の性能を表 3.2に示す．
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図 3.4 AP-CUB-G2のハードウェア構成

表 3.2 AP-CUB-G2の諸元

サイズ L × W × H 116 × 72 × 32 mm

重量 230 g

電源電圧 DC 5.0-9.0 V

電力消費 1.82 W

動作保証温度 -25 - +80 ◦C

SH7216

CPU Clock 200MHz

RAM容量 128KB

Program Memory容量 1024KB

AD7490N ADCチャンネル数及び分解能 16ch(12bit)

PWM出力チャンネル数 18ch

PWM入力チャンネル数 10ch

RS232C通信チャンネル数 3ch

TTL通信チャンネル数 2ch

AP-CORE-2はルネサス社製 32bit SH7216マイコン (クロック周波数 200MHz)を搭載したボードであ
り，AP-CUB-G1に搭載されている AP-CORE-Aと AP-CORE-Bにあたるものである．これは 5つのシリ
アル通信ポート（TTLレベル x2，RS232Cレベル x3）を搭載し，10chの PWM信号入力と 18chの PWM

信号出力が可能である．AD変換器については，内蔵のものの性能が不十分であるため，外付けの 12bit，
16chの AD変換器 (AD7490N)を搭載している．また，角度計測用のロータリーエンコーダを，I2Cを用
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いて接続することができる．シリアル通信ポートを用いて AP-CUB-G1同様にモデムを経由して地上局と
データの送受信を行うことができ，さらに図 3.5に示す LORD Micro Strain社製 3DM-GX5-45（IMUお
よび GPS受信機）からオイラー角及び GPS位置のデータを取得することもできる．また，3DM-GX5-45

の諸元を表 3.3 に示す．前述のように，AP-SENSOR は AP-CUB-G1 に使用されていたものと基本的に
同一であり，センサチップの廃番・更新に伴う更新がなされている．また，AP-CUB-G1では－ 25℃で
あった最低動作温度は，南極冬季の気温を考慮して，より低温でも動作する部品から構成されており，-60

℃の環境で正常に作動することを，冷凍庫を使用した低温試験にて確認している．

図 3.5 3DM-GX5-45

表 3.3 3DM-GX5-45の諸元

サイズ L × W × H 44.2 × 36.6 × 11 mm

重量 20 g

電源電圧 DC 4.0-36.0 V

消費電力 0.7 W

動作保証 -40 - +85 ◦C

IMU出力データ
加速度
角速度
オイラー角等

IMU出力周波数 1Hz to 500Hz

GNSS出力周波数 1Hz to 4Hz

エアデータセンサとしてベーンもしくは 5孔ピトー静圧管を使用することができる．図 3.6に示すベー
ンは 3D プリンタとカッターの刃で自作したものであり，カッターの刃を使用することにより低レイノ
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ルズ数でも安定した計測 (計測精度:± 0.5° Re = 1.5～4.5 ×105)を行うことが出来る．ベーンの角度計
測には分解能 12bitのMicro Tech Labratory28) 製ロータリーエンコーダMES-9-1024Pを用いている．図
3.6に示すようにカーボンパイプの先端にピトー静圧管とロータリーエンコーダを 3Dプリンタで作成し
たアダプタを使って固定している．

図 3.6 自作ベーン

また，5孔ピトー静圧管もベーン同様内製である．図 3.7，図 3.8に示すように，5孔ピトー静圧管には
先端に 5つの全圧孔が，胴体の側面に 8つの静圧孔が空けてある．上下の全圧孔及び静圧孔，左右の全圧
孔及び静圧孔，先端と側面の全圧孔及び静圧孔がそれぞれ独立した微差圧センサに接続されている．迎角
が変化すれば主に上下の孔に，横滑り角が変化すれば主に左右の孔に差圧が生じ，対気速度が変化すれば
先端と側面の差圧が変化する．このベーン，5孔ピトー静圧管ともに小型風洞を用いた迎角，横滑り角変
更装置を使用して校正されている 29)．

図 3.7 5孔ピトー静圧管図
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図 3.8 5孔ピトー静圧管写真

3.4 主な改良点
AP-CUB-G1と AP-CUB-G2の主な違いを比較したものを表 3.4に示す．AP-CUB-G2は AP-CUB-G1

より小型化・軽量化されている．さらに，搭載されたマイクロコンピュータの動作周波数の向上により，
AP-CUB-G2は AP-CUB-G1と比べて計算速度が 10倍になっている．また，SH2A-FPUは浮動小数点演
算用の専用レジスタを備えており浮動小数点演算も高速化されている．SH7216 に実装された RAM は
AP-CUB-G1の約 7倍であり，AP-CUB-G2の A/Dコンバータの分解能は AP-CUB-G1の 4倍となって
いる．また，AD変換器の分解能およびチャンネル数の増加，駆動サーボチャンネル数の増加，メカニカ
ルスイッチによるオート/マニュアル操縦切替方式の変更，不揮発性メモリの有効利用，ウォッチドッグ
タイマの実装等，すでに述べた要求を満たすものが開発できた．

表 3.4 AP-CUB-G1及び G2の比較

AP-CUB-G1 AP-CUB-G2

重量 300 g 230 g

CPU周波数 20MHz 200MHz

RAM容量 18KB 128KB

ADCチャンネル数及び分解能 12ch(10bit) 16ch(12bit)

PWM出力チャンネル数 6ch 18ch

PWM入力チャンネル数 6ch 10ch

Auto/Manualスイッチ ハードウェア ソフトウェア
ウォッチドッグタイマー × ⃝

不揮発メモリ × ⃝

エアデータセンサ × ⃝
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3.5 AP-CUB-G2のソフトウェア
AP-CUB-G2のソフトウェアもすべて内製である．デバイスドライバはすべて新規開発したが，アプリ

ケーション部分については AP-CUB-G1 のソフトウェアから移植及び新しい機能の増設も行った．ただ
し，OS部分には Norti version4と呼ばれる市販のリアルタイム OSを用いている． Norti4は株式会社ミ
スポが提供するμ itron4.0仕様に準拠したリアルタイム OSでありμ itron4.0仕様のシステムコールが実
装されている．コンパイラの標準ライブラリと Norti4のライブラリ，ユーザーの作成したプログラムを
リンクすることで OSの機能を利用することができる．Norti4は C言語で記述されており，ルネサス社
が提供している統合開発環境 High-performance Embedded Workshopを使用して開発されている．

SouthernCrossと名付けたこのソフトウェアはタスクと呼ばれる並列処理するプログラムに分けられて
いる．タスクには優先順位が付けられており起動されたタイミングや優先順位によってタスクの切替が行
われている．タスク間の情報の共有はメッセージバッファと呼ばれる拡張同期・通信機能を使用して実施
している．

SouthernCrossは，各タスクからデータを収集及び分配を行う DC（Data Center）と名付けられたタス
クを中心にメッセージバッファと呼ばれる仕組みを利用して行われている．このメッセージバッファを
使ってタスク間の情報を共有している．タスク間のデータ授受の関係は図 3.9に示すような構成となって
いる，SouthernCross内のタスクの機能と内容の詳細については Appendix Aにて説明する．

図 3.9 SouthernCross内のタスク間のデータ授受の関係
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3.6 第 3章の結論
本章では，新型の飛行制御装置開発について説明した．
まず，初代飛行制御装置について述べた．初代飛行制御装置である AP-CUB-G1は 2006年に開発され

各種実験に利用されてきた．ルネサス製の H8S/2638グループの 16bitマイコンを搭載し，微差圧センサ，
絶対圧センサ，角速度センサ，加速度センサ，内部温度計，外気温計，バッテリー電圧（システムバッテ
リーとサーボバッテリー）のセンサを備えている．しかし，開発から 10年以上が経過し，サーボを駆動
させる PWM出力チャンネルが 6chと少ないことや，ADコンバータの分解能およびチャンネル数も十分
ではなく，演算能力にも限界があった．パラシュートを用いた空力特性推定試験を実施するための試験シ
ステムを構築には，初代飛行制御装置である AP-CUB-G1では機能が不足しており，試験システムを構築
する上で十分に機能を満たすことが可能な新型の飛行制御装置の開発が求められた．
次に，新型飛行制御装置の要求仕様について述べた．以上のような問題点があり，新たに開発される

飛行制御装置 AP-CUB-G2には以下のような機能が求められた．PWM信号入出力チャンネル数の増加，
ウォッチドッグタイマーの実装，演算能力の増加，不揮発メモリの実装，迎角センサの実装，AD コン
バータのチャンネル数増加及び分解能の増加等である．
これらの要求仕様を元に開発された新型飛行制御装置 (AP-CUB-G2) について述べた．AP-CUB-G2

は，ルネサス社製 SH7216シリーズの 32bitマイコンを搭載している．また，姿勢角との接続や，5孔ピ
トー静圧管や，ベーンといった迎角及び横滑り角を測定することが可能なセンサを搭載することもでき
る．主な改良点は以下のに示す通りであり，重量の増加，CPU性能の高速化，RAM容量の増加，ADコ
ンバータのチャンネル数及び分解能の増加，PWM信号の入出力チャンネル数の増加等がある．
最後にソフトウェアについて述べた．ソフトウェアについては AP-CUB-G1 で使用されていたソフト

ウェアの移植を行った．このソフトウェアは SouthernCrossと呼ばれている．SouthernCrossは，株式会
社ミスポが提供する Norti4と呼ばれる市販のリアルタイム OSをベースに開発されている．コンパイラ
の標準ライブラリと Norti4のライブラリ，ユーザーの作成したプログラムをリンクすることで OSの機
能を利用することができる．ソフトウェア内はタスクと呼ばれる並列処理するプログラムに分かれてい
る．タスクには優先順位が付けられており起動されたタイミングや優先順位によってタスクの切替が行わ
れている．タスク間の情報の共有はメッセージバッファと呼ばれる拡張同期・通信機能を使用して実施さ
れている．
このように，所望の性能を満たす飛行制御装置の開発に成功し，パラシュート降下中の高高度飛行状態

における UAVの空力特性を推定するための試験システム構築を行うことができるようになった．
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第 4章

空力特性推定方法及び南極における飛行
試験

小型固定翼 UAVの高高度における空力特性を推定するために，第 1章および第 2章で述べた 2段分離
方式において，パラシュートによる降下中に，パラシュートによる外力を計測し，全機に働く外力から
除外する方法を考案した．この方式において，パラシュートは，風洞試験におけるスティング天秤 (sting

balance)的な役割を果たすため，Parachute Sting Balance(PSB)と名付けた．

4.1 PSBを用いた空力特性推定の原理
PSBを用いた空力特性推定の原理を説明する．

4.1.1 座標軸の定義
本論文では，飛行力学で一般的に使用されている記号の定義 30) に準拠し，図 4.1～図 4.3および，表

4.1に示す記号を使用する．ただし，座標軸の添え字はそれぞれ B，S，W の順に機体軸，安定軸，風軸を
示す．また，図 4.2および図 4.3では，矢印の向きを正の値として定義する．

4.1.2 飛行実験での空気力・空気力モーメントの取得方法
Parachute Sting Balanceについての説明の前に通常の飛行実験による空気力・空気力モーメントの取得

について説明する．機体重心を原点とする機体軸における運動方程式は以下のように表すことができる．
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XB

YB ,YS

ZB

XS

XW

YW

ZS , ZW

𝛼

図 4.1 機体軸，風軸，安定軸の定義

XB

YB

ZB

𝛷, p (+)

𝛹, r (+)

𝛩, q (+)

図 4.2 姿勢角および角速度の定義

𝛿𝑎

𝛿𝑒

𝛿𝑟

𝛿𝑎
𝛿𝑓

図 4.3 舵角の定義
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表 4.1 記号の定義

記号 単位 定義 記号 単位 定義
Φ deg ロール角 ax m/s2 XB 方向の加速度
Θ deg ピッチ角 ay m/s2 YB 方向の加速度
Ψ deg ヨー角 az m/s2 ZB 方向の加速度
p deg/s ローリング角速度 δa deg エルロン舵角
q deg/s ピッチング角速度 δe deg エレベータ舵角
r deg/s ヨーイング角速度 δ r deg ラダー舵角
α deg 迎角 δ f deg フラップ舵角
β deg 横滑り角

m(U̇ +QW −RV +gsinΘ) = Xa (4.1)

m(V̇ +RU −PW −gcosΘsinΦ) = Ya (4.2)

m(Ẇ +PV −QU −gcosΘcosΦ) = Za (4.3)

IxṖ− Izx(Ṙ+PQ)− (Iy − Iz)QR = La (4.4)

IyQ̇− Izx(R2 −P2)− (Iz − Ix)RP = Ma (4.5)

IzṘ− Izx(Ṗ−QR)− (Ix − Iy)PR = Na (4.6)

ただし，

m : 機体質量 [kg]，g: 重力加速度 [m/s2]

U，V，W : 速度ベクトル機体軸 X，Y，Z 成分 [m/s]

Xa，Ya，Za : 空気力ベクトル機体軸 X，Y，Z 成分 [N]

P，Q，R : 角速度ベクトル機体軸 X，Y，Z 成分 [rad/s]

Ix，Iy，Iz，Izx : 慣性能率及び慣性乗積 [kg ·m2]

La，Ma，Na : 空気力モーメントベクトル機体軸 X，Y，Z 成分 [N ·m]

機体重量及び慣性能率・慣性乗積が既知である機体において，機体重心位置における各機体軸方向の加
速度を加速度センサによって測定するとすると，加速度センサは作用する反力に比例した加速度を出力
し，その出力には重力成分も含まれている．よって式 (4.1)，(4.2)，(4.3)の左辺括弧内が各機体の軸方向
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の加速度センサ出力そのものであり，それに質量をかけたものが機体に働く空気力となる．また，各機体
軸まわりでの角速度を角速度センサによって測定し，数値的に微分することにより各機体軸まわりの角加
速度を求め，式 (4.4)，(4.5)，(4.6)の左辺を計算することにより機体に働く空気力モーメントを計算する
ことができる．また五孔ピトー管により迎角を取得することにより，以下の式 (4.7)，(4.8)より揚力，抗
力を計算することができる．

L = Xa sinα −Za cosα (4.7)

D =−Xa cosα −Za sinα (4.8)

ただし

L : 揚力 [N]，D : 抗力 [N]，α : 迎角 [rad]

揚力，抗力を翼面積 S と五孔ピトー管で取得できる動圧 Pdi f で除することにより揚力係数，抵抗係数
が得られる (式 (4.9)，(4.10))．また，横力係数は式 (4.11)より，3軸周りのモーメント係数は式 (4.12)～
(4.14)より得られる．

CL=
L

Pdi f S
(4.9)

CD=
D

Pdi f S
(4.10)

CY =
Ya

Pdi f S
(4.11)

Cl =
La

Pdi f Sb
(4.12)

Cm=
Ma

Pdi f Sc̄
(4.13)

Cn=
Na

Pdi f Sb
(4.14)

ただし，

Pdi f : 動圧 [Pa]，S : 主翼面積 [m2]，b : 主翼スパン [m]，̄c : 平均空力翼弦長 [m]

4.1.3 PSBを用いた空気力・空気力モーメントの取得方法
PSBを使用して機体のみの空力特性を取得する方法について説明する．パラシュート降下中の機体の

みに生じる空気力・空気力モーメントを取得するためには，前述の方法によって得られる「全」空気力お
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よび空気力モーメント，すなわち機体のみに働く空気力および空気力モーメントとパラシュートが機体に
及ぼす空気力および空気力モーメントから，パラシュートが機体に及ぼす力，モーメントを差し引くと，
機体のみに生じる空気力・空気力モーメントを推定することができる．
パラシュート展開中の機体に働く力の関係を図 4.4に示す．機体のみに働く空気力は全機の運動方程式

(4.15)より式 (4.16)のように表される．したがって，機体のみに働く空気力の各成分は式 (4.17)～(4.19)

のようにして求めることができる．また，PSB 降下中に機体に働くピッチングモーメント，ローリング
モーメント，ヨーイングモーメントの関係を図 4.5，4.6，4.7に示す．モーメントの場合も同様に，機体
のみに働く空気力モーメントは式 (4.20)～(4.22)のように推定することができる．

図 4.4 パラシュート展開中の機体に働く力の関係
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m
dV
dt

= Fav +Fgv +FP (4.15)

Fav = m
dF
dt

−Fgv −FP

= mav −FP (4.16)

Xa = max −Fx (4.17)

Ya = may −Fy (4.18)

Za = maz −Fz (4.19)

La = IxṖ− Izx(Ṙ+PQ)− (Iy − Iz)QR−Mx +Fylz (4.20)

Ma = IyQ̇− Izx(R2 −P2)− (Iz − Ix)RP−My −Fxlz (4.21)

Na = IzṘ− Izx(Ṗ−QR)− (Ix − Iy)PR−Mz (4.22)

ただし，

m : 機体質量 [kg]

V : 機体のみの重心位置における速度ベクトル [m/s]

Fav : 機体のみに働く空気力ベクトル [N]

FP : パラシュートが機体に与える力ベクトル [N]

Fgv : 機体に働く重力ベクトル [N]

av : 機体重心位置における加速度センサ出力 [m/s2]

( m av = m
dV
dt

−Fgv)

ax ，ay，az : 加速度センサ出力の機体軸 X，Y，Z 成分 [m/s2]

Xa，Ya，Za : 機体のみに働く空気力の機体軸 X，Y，Z 成分 [N]

La，Ma，Na : 機体のみに働く空気力モーメントの機体軸 X，Y，Z 成分 [N]

P ，Q，R : 角速度ベクトル機体軸 X，Y，Z 成分 [rad/s]

Ix ，Iy，Iz，Izx : 慣性能率及び慣性乗積 [kg ·m2]

Fx ，Fy，Fz : 力に関する超小型 6分力天秤出力の機体軸 X，Y，Z 成分 [N]

Mx，My，Mz : モーメントに関する超小型 6分力天秤出力の機体軸 X，Y，Z 成分 [N・m]

lz : 機体重心から超小型 6分力天秤検力面までの機体軸 Z 方向距離 [m]
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図 4.5 パラシュート展開中の機体重心にローリングモーメントを発生させる力とモーメント

図 4.6 パラシュート展開中の機体重心にピッチングモーメントを発生させる力とモーメント

図 4.7 パラシュート展開中の機体重心にヨーイングモーメントを発生させる力とモーメント
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4.2 Movable Parachute Sting Balance(MPSB)を用いた空力特性

取得
筆者らは前述の PSBを用いて，2019年に南極で空力特性取得試験を実施している．しかし，PSBは，

パラシュートによる機体の吊姿勢が固定であり，パラシュート降下中の迎角変動や横滑り角の変動は，機
体の吊姿勢と機体運動によって受動的に決まる．このため，パラシュート降下中の迎角が適正な範囲（-5

～15deg）より大きく適正な迎角範囲での空力特性取得には至らなかった 19)．そこで，迎角，及び横滑り
角を所望の値に制御するために PSB を改良した Movable Parachute Sting Balance(MPSB) と呼ばれる装
置を新たに開発した 20)．このMPSBについて説明する．

4.2.1 MPSBの開発及び構成
MPSBでは 2つの電動式リニアアクチュエータを用いてスティングのピッチ及びヨー方向を支点周り

に変更することが可能である．電動式を採用した理由は操作の容易性とある程度力がかかった状態でもス
ティングの角度を容易に保持することができるためである．機体の舵面の制御はすべてサーボモータで
行っており，サーボモータの制御は 3章で述べた AP-CUB-G2によって行う．リニアアクチュエータのス
トローク，必要な力が十分であるかを検討しつつ必要なピッチ角及びヨー角範囲を満たす設計を行った．
図 4.8は MPSBの外観スケッチである．MPSBは超小型 6分力天秤，カーボンスティング，2個のリニ
アアクチュエータ，パラシュート分離装置，パラシュートから構成される．図 4.8のように MPSBは機
体胴体下部に装着し，リニアアクチュエータを動かすことによってカーボンスティングの取付け角度を変
更することができる．

図 4.8 MPSBの外観スケッチ
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図 4.9はピッチ方向に MPSBを作動させた際の動きを示している．図 4.9の赤点が機体とリニアアク
チュエータの固定点であり，左右両側に取り付けられたリニアアクチュエータを同じ長さだけ伸ばした場
合，スティングに取り付けられているリニアアクチュエータの点が緑から青の位置に動くことによりス
ティングのピッチ方向の角度，すなわち機首を下にしてパラシュート降下中の機体迎角が変わる．

図 4.9 ピッチ方向スティング変更

図 4.10はヨー方向にスティングを変更した際の動きを示している．図 4.10の赤点が機体とリニアアク
チュエータの固定点であり，図 4.10のように一方のリニアアクチュエータを伸ばし，もう一方のリニア
アクチュエータを縮めた場合，スティングに取り付けられているリニアアクチュエータの点が緑から青の
位置に動くことでスティングのヨー方向の角度が変わる．

図 4.10 ヨー方向スティング変更

超小型 6分力天秤はパラシュートが機体に及ぼす力・およびモーメントの測定に使用し，機体外面下部
とMPSBの取付台座の間に取り付けられている．図 4.11に超小型 6分力天秤の外観を，表 4.2にその諸
元を示す．
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図 4.11 超小型 6分力天秤

表 4.2 超小型 6分力天秤諸元

サイズ 70× 90 × 16 mm

重量 約 270g

定格容量

Fx :±150 N

Fy :±75 N

Fz :±75 N

Mx，My :±75 N

Mz :±60N

分解能
Fx，Fy，Fz : 1/1000(DC)

Mx，My，Mz : 1/10000(DC)

出力周波数 50Hz

機体の胴体下部に天秤が取り付けられ，カーボンスティング，リニアアクチュエータ，パラシュート分
離装置から構成された装置 (図 4.12)が天秤に取り付けられる．この装置のカーボンスティング先端にパ
ラシュート (図 4.13，直径 36 inch)が取り付けられる．

図 4.12 MPSB構成写真
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図 4.13 パラシュート

4.2.2 空力特性推定のためのデータ解析手法
空気力の準定常性の仮定
翼まわりの流れ場は，過去から現在に至るまでに翼から生み出された渦により形成されている．つまり

過去の飛行機の運動が空気力に影響を及ぼすということである．この非定常空気力を推定するためには，
積分方程式を解く必要がある．しかし，非定常空気力の厳密な計算を行うことは，多くの困難を伴い実用
的ではない．そのため，空気力がその瞬間の大気運動のみに依存するという準定常仮定を用いることとす
る．飛行機の運動が準定常的である判断基準には，無次元振動数 kが用いられる．

k ≡ ω c̄
2V

(4.23)

ただし，

ω : 振動数 [rad/s]，̄c : 平均空力翼弦長 [m]，V : 機体速度 [m/s]

k < 0.05であるとき，飛行機に働く空気力は準定常的であるとされている 37)．
準定常仮定が成り立つとき，空気力は過去の運動に依存しないということはすなわち，データの組を時

間履歴として扱う必要はなく，その瞬間のデータの組の集合として扱えるということである．これにより
ある瞬間のデータの組を時歴に関係なく取り出したり，不必要なデータを取り除いたりと，それぞれを全
く独立に扱うことができる．

重回帰分析
飛行実験によって得たある瞬間のデータの組の集合を用いて空力特性を推定する方法として，重回帰分

析を用いる．重回帰モデルを，
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y = a0 +a1x1 +a2x2 + ....+apxp + e (4.24)

と表す．ここで，x1，x2，....，xp を説明変数，yを目的変数，a0，a1，....ap を偏回帰係数と呼び，eを説
明変数だけでは説明しきれない部分の予測誤差とする．重回帰分析とは，この重回帰モデルにおける説明
変数 x1，x2，....，xp と目的変数 yの i(> p+2)個の組より，予測誤差 eの平方和を最小にする偏回帰係
数 a0，a1，....，ap を求める方法である．
ここで，例として揚力モデルを式 (4.25)とみると，揚力係数 CL，迎角 α，無次元角速度 Q̂，エレベー

タ舵角 δe のデータを取得し，それらをある瞬間のデータの組の集合として重回帰分析を用いることによ
り，偏回帰係数であるCL0，CLα，CLQ̂

，CLδe
を推定することができる．

CL =CL0 +CLα α +CLQ̂
Q̂+CLδe

δe (4.25)

CL : 揚力係数 [−]，CL0 : ゼロ揚力係数 [−]，CLα : 迎角変化による揚力変化率 [−]

CLQ̂
: ピッチ角速度変化による揚力変化率 [−]，CLδe

: エレベータ舵角変化による揚力変化率 [−]

α : 迎角 [rad]，̂Q: 無次元ピッチ角速度 [−]，δe : エレベータ舵角 [rad]

以上をまとめると，飛行実験において，飛行機の運動が準定常的とみなせる条件，すなわち無次元振動
数 k が k < 0.05のとき，目的変数である空気力と，それへの寄与が知りたい説明変数となる迎角や角速
度といった状態変数データの組の集合を，センサを用いて取得し，重回帰分析を行うことにより偏回帰係
数，すなわち空力特性を推定することができる．

4.3 MPSBを利用した国内試験
次節で述べる南極での試験実施前に，熊本県の阿蘇場外離着陸場において MPSBを用いて空力特性取

得試験を行った．

4.3.1 国内 MPSB試験の手順
国内において気球を使用した試験を実施するためには，航空法に基づく無人機および気球の飛行許可の

取得や，気球の準備等，煩雑な手間と時間がかかるため実用的ではない．このため，気球を使用せずに
機体単独で MPSBの機能確認とデータ取得を行うための方法を考案した．ただし，高度 150m以上の飛
行についての飛行許可は航空局から取得して実施した．図 4.14に国内でのMPSB試験の手順を示す．最
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初に，手動で機体を離陸させ，その後，自動周回飛行へと切り替える．自動で高度を上昇させ，目標の高
度に到達した後に速度を低下させ自動失速を引き起こす失速モードへ切り替わる．速度が一定以下になる
と機体は自動でパラシュートを展開し，パラシュート降下を開始する．このパラシュート降下中にMPSB

試験を実施する．その後，目標の高度まで降下した後にパラシュートを分離し，機体は自動で引き起こし
を行い通常飛行へと移行する．その後手動で着陸させる．

図 4.14 国内MPSB試験手順
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4.3.2 国内 MPSB試験結果
図 4.15 に国内 MPSB 試験の GPS 高度の時間履歴データを示し，図 4.16 に Indicated Air Speed(IAS)

と迎角 (α) の時間履歴データを示す．図 4.15 及び図 4.16 において，緑網掛け部は UAV が自動上昇を
行っている区間を，灰色網掛け部は失速モードの区間を，ピンク網掛け部はパラシュート降下中を，黄色
網掛け部は引き起こしの区間を，その他の区間はパイロットが手動で操縦している区間をそれぞれ示し
ている．図 4.15の縦軸は GPS高度を示している．初期の高度が 850mとなっているのは，試験を実施し
た阿蘇場外離着陸場の標高が 850m となっているためである．UAV は 1520 秒付近で離陸を開始，その
後，1630秒付近で自動上昇を開始し，1680秒付近で高度 1400mに到達し失速モードに入っている．失速
モードに移行した後に速度が低下していることが分かる．その後，1680秒付近でパラシュートを展開し
パラシュート降下を行っている．このパラシュート降下で高度約 1400mから高度約 1100mまで約 300m

降下している．その後，引き起こしが行われ手動飛行へと移行していることが分かる．

図 4.15 国内MPSB試験 GPS高度時歴データ

図 4.16 において，ピンク網掛け部のパラシュート降下時の IAS 及び迎角に注目すると IAS は 10m/s

以下，迎角は平均-20degであるものの大きく変動しながら降下していることが分かる．このように国内
MPSB試験ではパラシュート降下中に適正な迎角 (-5～155deg)でなかったことが分かった．
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図 4.16 国内MPSB試験 IAS及び迎角時歴データ

4.3.3 国内 MPSB試験結果の考察及び適正な迎角とするための対策
パラシュート降下中の迎角が適正な範囲でなかった原因は，使用しているパラシュートにあったと考え

られる．MPSB試験で使用していたパラシュートは図 4.13に示したように穴の開いていないパラシュー
トである．このようなパラシュートが安定する迎角が約± 20degであるとされている 31)．そのため，機
体-パラシュートでモーメントの釣り合いを考えたときに安定する機体の迎角も 2点存在しており，今回
は機体の迎角が-20degの位置で釣り合ったと考えられる．
このため，機体の迎角を適切な範囲に保持するために，図 4.17内の赤丸部のようにスティング先端を

改良し，吊り下げ位置を機体上面側に移動させた．さらに，シミュレーションを行い機体の迎角が適正
な範囲に保たれることも確認したが，時間的制約により，飛行試験によって確認するには至らなかった
32)．図 4.18に改良したMPSBを使用してパラシュート降下した際のシミュレーション結果を示す．上段
が IASを，中段が迎角を，下段が横滑り角をそれぞれ示している．迎角に注目すると，0～15degの範囲
であることが分かる．迎角が周期的に変化している理由は，パラシュート降下中に MPSBのスティング
の角度を変更し，迎角を意図的に変化させるシミュレーションを実施しているためである．
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図 4.17 MPSBスティング先端改良の概略図

図 4.18 改良されたMPSBスティングを使用した際のシミュレーション結果

4.4 南極における空力特性推定試験
本節では第 63次南極地域観測隊の越冬期間中の 2022年 12月に，南極の昭和基地でエアロゾル観測と

共に実施されたMPSBを用いた空力特性推定試験 33, 34) について記述する．
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4.4.1 試験装置
試験システム全体
機体とフライトコンピュータを含めた観測システムについて説明する．図 4.19に試験システムの全体

図を示す．システムは機体と地上システム（グランドステーション），操縦者に大きく分けられる．観測
装置としてエアロゾルサンプリング装置とエアロゾル濃度測定装置である Optical Particle Counter(OPC)

を搭載してある．OPCのデータは気象用のゾンデを介して地上に無線送信される．機体システムは飛行
制御装置 (AP-CUB-G2)やラジコン受信機，バッテリー，グランドステーションとの通信用のモデム，機
上のカメラ (Kodak SP360)35) から構成されている．エアデータセンサとして 5 孔ピトー管を使用した．
さらに外部センサとして，GPS と姿勢角を取得することが可能な 3DM-GX5-45 を搭載した．これらの
データはシリアル通信を用いて制御装置に送信された．機体情報は制御装置内で管理されモデムを経由し
てグランドステーションに送信された．機体に搭載されたカメラは機首下面に取り付けられていた．
グランドステーションには機体からのダウンリンクデータを受け取るためのモデムとデータ表示用の

PCがある．受け取ったデータはグランドステーションの PC内にあるデータ表示用のアプリケーション
で表示される．このアプリケーションも C++による内製 (コード名 PolarStar)である．また，グランドス
テーションからのコマンドも機体側に送信することができる．

図 4.19 南極試験システム全体図
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供試機体
実験に使用した機体は第 2章で述べた Phoenix-Sの（滑空型）を用いた．図 4.20は試験直前の Phoenix-S

である．また本実験時の諸元を表 4.3に示す．Phoenix-Sの詳細については Appendix Bに示す．

図 4.20 試験直前の Phoenix-S

表 4.3 南極 PSB実験時 Phoenix-S諸元

全長 1.50[m]

全幅 2.77[m]

主翼面積 0.575[m]

全備重量 10.60[kg]

動力 なし
その他 MPSB搭載

地上システム (グランドステーション)

図 4.19に示したように，地上システム (グランドステーション)は，通信用モデム，データモニタリン
グ用ラップトップ PC から構成される．図 4.21 に UAV とグランドステーション間のデータ通信に使用
しているモデム（Digi International K. K.製）の外観を示す．モデムの周波数は 900MHz帯であり，デー
タの通信速度はは 38400bpsである．また，地上局の高利得アンテナを使用することで電波の到達距離は
50km以上となる．このままでは国内の電波法には適合しないため，南極において使用することを前提に
試験局としての許可を取得して使用した．
放球実験時の長距離通信を行うためにモデム用アンテナとして八木アンテナを使用した．また，ほとん

どが視界外の飛行となるため，機体の GPS位置情報から，グラウンドステーションから見た機体位置へ
の方向，仰角を計算し，その方向へ八木アンテナを向ける自動追尾装置を開発した．八木アンテナ，及び
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図 4.21 Digiモデム

自動追尾装置の外観を図 4.22に示す．

図 4.22 八木アンテナ及び自動追尾装置外観

PolarStarを用いることにより，飛行中の機体からダウンリンクされてくる飛行データのモニタリング
や，制御ゲイン，ウェイポイント等のコマンド送信を可能にしている．放球実験では視界外で分離，及び
自律飛行を行うため，機体から GPS位置情報や加速度等のデータ出力，現在のシーケンス情報をダウン
リンクさせることにより，機体の現在の状況が分かる．図 4.23，図 4.24に PolarStarの画面を示す．

4.4.2 試験手順
試験では 1章で説明した二段分離方式を用いた．以下に具体的な試験手順を示す．

1. 気球上昇及びエアロゾル観測とサンプリング:

まず，気球に懸吊された UAVを上昇させつつエアロゾル観測とサンプリングを行う．
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図 4.23 PolarStar画面 (Instrument Parameters) 図 4.24 PolarStar画面 (Control Parameters)

2. 気球分離:

気球が目標高度に到達した後に気球分離装置が気球を分離もしくは，気球の破裂後，気球から機体
を分離する．今回は高度 30kmで気球を分離する．この分離装置は気圧センサにより動作する方式
としているため，所望の分離高度に相当する気圧を入力する．

3. パラシュート降下:

気球分離後はパラシュートによる降下を行う．この間にMPSBを駆使した空力データを取得する．
今回の試験では，高度 12kmまでパラシュートで降下する．

4. 自動滑空飛行:

高度 12kmまでパラシュートによる降下をした後に，パラシュートを分離し，機首の引き起こしを
行い，自動滑空飛行によって，回収地点上空まで帰還する．

5. パラシュート着地:

回収地点上空まで戻ってきた後，機体内部に搭載してある最終回収用パラシュートを開いて着地
する．

4.4.3 試験結果
試験結果について記述する．2022年 12月 1日にエアロゾル観測及びサンプリングと共にMPSBを用

いた空力特性推定試験が実施された．UAVと気球は日本の南極観測基地である「昭和基地」から打ち上
げられた．図 4.25に試験の気圧高度の時間履歴データを示す．横軸は飛行制御装置に電源を入れてから
の経過時間を示している．背景白色区間が気球上昇中の区間を示し，ピンク背景部がパラシュート降下中
の区間を示し，水色背景部が滑空帰還中のモードを示している．
図 4.25より，UAV-気球システムは高度 28kmまで到達した後に降下を開始していることが分かる．到

達目標高度は 30kmであったが，目標高度に到達する前に気球が破裂したため高度 30kmに到達する前に
降下をしている．この後，UAVはパラシュートを使って高度 12kmまで降下を行った．このパラシュート



第 4章 空力特性推定方法及び南極における飛行試験 58

図 4.25 南極MPSB試験気圧高度時歴データ

降下中の，パラシュートが UAVに与える力とモーメントを六分力天秤で計測する予定であったが，デー
タロガーの故障によりデータを取得することができなかった．また，パラシュートからの UAV分離成功
後に UAVは滑空を開始したが，エレベータのトリム角が不適切であったため，大幅な速度増加がもたら
された．そのため，高度 6000m程度まで急速に高度を落としている．制御システムのエレベータ角度補
正機能 (オートトリム)により，最終的に UAVは高度 6kmで正常に滑空を開始した．この予期せぬ高度
損失により UAVは昭和基地に到達することができず，昭和基地の南東 15kmの位置に不時着した．その
後，地上において UAVの回収に成功し，機上のデータ，エアロゾルのサンプル回収には成功した．
図 4.26にパラシュート降下中の UAVの動圧及び迎角の時間履歴データを示す．図 4.26中の 6880秒

から 6915秒にかけて迎角が-5degから 5degで安定しており，空力特性を取得する上で適切な迎角範囲で
あったことが分かる．また，図 4.27は様々な試験でのレイノルズ数とマッハ数の状態を示した図である．
図 4.27中の黒丸が MPSB中のデータを示している．レイノルズ数が約 4.0～5.0×104 程度であり，さら
にマッハ数が 0.3～0.4程度であることが分かる．このような飛行状態での試験データは風洞試験や通常
の飛行試験では取得することができないデータであり，非常に貴重なデータである．しかしながら，前述
のようにデータロガーの不具合により，この期間の超小型 6分力天秤のデータが取得されていない．そこ
で，機体後方に取り付けたカメラに写っていたパラシュートの位置から，機体に働く力を推定し，これら
のデータの活用方法を考案する．
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図 4.26 南極MPSB試験における動圧及び迎角時歴データ

図 4.27 南極MPSB試験における飛行レイノルズ数及びマッハ数
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4.5 MPSB試験で取得した画像データを用いた空力特性推定

4.5.1 パラシュートが UAVに与える力の推定
前述したように，MPSB試験では適切な迎角範囲であり，飛行状態についてもレイノルズ数が約 4.0～

5.0×104，マッハ数が 0.3～0.4程度と望ましい範囲にあったが，肝心な天秤のデータを取得することが出
来なかったものの，UAVに搭載したカメラ（Kokak SP360）の撮影動画にはパラシュートが写っていた．
風洞で計測したパラシュートの抵抗特性と，パラシュート位置の画像解析による力の成分分解ができれ
ば，少なくとも天秤の力の 3成分に相当するものを得ることができるはずである．パラシュート自体が発
生する抵抗については，後日別途実施した風洞試験で測定した抵抗係数と，パラシュート降下中のピトー
静圧管により測定された動圧より推定した．カメラは図 4.28に示すように UAVの機首下部に後方が撮影
されるよう取り付けた．UAVの胴体に対するパラシュートの相対位置は，図 4.29の左下に示すように動
画に収めた．図 4.29上段の青い枠は，図 4.29下段のカメラの視野に相当する．図 4.29右下は，左下図の
黄色枠部分を拡大したもので，パラシュートが写っていることが分かる．図 4.29の画像に写っている銀
色の棒は着陸時の衝撃を吸収するためのガードである．また白い線は過大な荷重が UAVに生じた際に翼
の破損を防ぐためのロープである．

図 4.28 カメラ搭載位置とカメラ画角
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図 4.29 パラシュート降下中のカメラ画像

図 4.30は，パラシュートが UAVに与える力の成分を，機体固定座標系の Z-X平面，X-Y平面上に示
したものである．θcp は Z-X平面における X軸とパラシュートと UAVを結ぶロープのなす角度であり，
ψcp は X-Y平面における X軸とロープのなす角度である．パラシュートが UAVに与える力は，力の大
きさ Fp，θcp，ψcp が既知である場合，式 (4.26)～(4.28)のように Tx，Ty，Tz を求めることができる．Tx，
Ty，Tz が天秤で取得できるデータに相当する．これらの力の推定を行う．

図 4.30 パラシュートが与える力の概略図

Tx =
Fp√

1+ tan2 θcp + tan2 ψcp
(4.26)

Ty = Tx tanψcp (4.27)

Tz = Tx tanθcp (4.28)
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式 (4.26)～(4.28)より Fp，θcp，ψcp の推定が必要となるが，まずは θcp，ψcp の推定について述べる．
図 4.31は，機体固定座標系における Z-X平面と X-Y平面のパラシュートの位置と角度についてそれぞれ
定義した図である．

図 4.31 パラシュート位置と角度の定義

図 4.31の赤破線は X-Z平面上の X軸を，青破線は X-Y平面上の X軸を示している．カメラ位置とパ
ラシュート位置を結ぶ線は，Z-X平面では赤の実線で，X-Y平面では青の実線でそれぞれ示されている．
θp と ψp は，それぞれ式 (4.29)と式 (4.30)を用いて，映像上の X-Y平面とパラシュート間の長さである
距離 Lθp と映像上の Z-X平面とパラシュート間の長さである距離 Lψp から推定した．Lθp と Lψp は動画
中の迎角が安定している時間の平均値を用いた．Kda は映像上の長さと視角の関係より得られた変換係数
である．

θp = KdaLθp (4.29)

ψp = KdaLψp (4.30)

図 4.32 はパラシュート降下時の UAV とパラシュートの幾何学的関係を示している．長さ azx と長さ
axy はそれぞれパラシュートと UAV を結ぶ 50m のロープの Z-X 平面と X-Y 平面への投影長さである．
また，長さ bzx と長さ bxy は、それぞれ機首のカメラからスティング先端までの距離 (=1.6m)を Z-X平面
と X-Y平面に投影した長さである．azx と axy は bzx と bxy より十分大きいので，θcp ≈ θp と ψcp ≈ ψp と
考えることができる．よって先ほど推定した θp と ψp から θcp，ψcp を推定することができる．
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図 4.32 パラシュートと UAVの幾何学的関係

続いて Fp の推定について述べる．Fp はパラシュートの抵抗であり式 (4.31) のように表すことが可能
である．

Fp =
1
2

ρV 2SpCFp (4.31)

ただし，

ρ : 空気密度 [kg/m3]，V: 真対気速度 [m/s2]，Sp : パラシュート代表面積 [m2]，CFp : パラシュート抵抗係数

動圧 1
2 ρV 2 については測定しているため，パラシュート代表面積とパラシュート抵抗係数の積 SpCFp

が必要となる．この値は，別途パラシュートの風洞試験を実施し測定した．パラシュートの抵抗係数につ
いての圧縮性の影響については参考文献 36) のようにマッハ数 0～0.6程度までは一定の値となることが予
想されるため風洞試験で取得した抵抗係数にマッハ数による影響の補正は実施していない．
以上の推定を実施し，Tx，Ty，Tz を推定，つまり，式 (4.17)～(4.19)の Fx，Fy，Fz に相当する値を推定

した．

4.5.2 空力特性の推定
これらの推定値を用いて揚力係数，抗力係数，ピッチングモーメント係数の値を求めた．図 4.33に揚

力係数と迎角の関係を，図 4.34に抗力係数と迎角の関係を，図 4.35にピッチングモーメントと迎角の関
係をそれぞれ示す．青丸が各タイムスタンプにおけるデータを示しており，黒太線は迎角 2degごとに±
1degの範囲内の迎角の平均値を示し，エラーバーは，その標準偏差を示している．
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図 4.33 MPSB試験より推定した揚力係数と迎角の関係

図 4.34 MPSB試験より推定した抗力係数と迎角の関係
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図 4.35 MPSB試験より推定したピッチングモーメント係数と迎角の関係

各空力係数の特性について述べる．揚力係数については，迎角増加に従い揚力係数も線形的に増加して
おり，一般的な航空機における揚力係数と迎角の関係と定性的な一致を示している．
抗力係数については，迎角 3degあたりが抗力係数の最小値となり，迎角が減少，増加するに従って二

次関数的に抗力係数が増加しており，抗力係数についても一般的な航空機における抗力係数と迎角の関係
と定性的な一致を示している．
ピッチングモーメント係数については，試験で取得された-7degから 3degの範囲全体では，迎角の増

加に従いピッチングモーメント係数が減少しているように見えるものの，迎角-7degから-5deg，-1degか
ら 3degの範囲では迎角の増加に従いピッチングモーメント係数が増加している箇所がある．一般的な航
空機において，迎角増加に従い，ピッチングモーメントは減少していく．迎角範囲全体としては，定性的
な一致を示しているが，局所的には Cmα が正となる箇所が存在している．しかし，エラーバーも大きい
ため，これらの局所的な特性は誤差の範囲内である可能性もある．

4.5.3 パラシュートが及ぼす力及びロープの角度の推定誤差による影響の調査
天秤データが取得できなかったため，パラシュートの抵抗係数と動圧から推定されたパラシュートが

UAVに与える力の大きさと，カメラ映像から推定されたパラシュートとカーボンスティング先端をつな
ぐロープの角度から天秤データを復元し，空力特性の推定が実施されている．そのため，力の大きさや
ロープの角度の推定誤差による影響が推定された空力特性に出てくる．各空力係数に対する，力の大きさ
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やロープの角度の推定誤差による影響を調査した．
推定精度の検証を行うために，推定された力の大きさやロープの角度を変更した場合の空力特性推定を

行った．図 4.36に揚力係数に関しての結果を，図 4.37に抗力係数に関しての結果を，図 4.38にピッチ
ングモーメント係数に関しての結果を，それぞれ示す．各図の黒色線が基準値であり，赤色実線が力の大
きさを基準値から +5％した場合の推定値を，青色実線が力の大きさを基準値から-5％した場合の推定値
を，赤色破線がロープの角度を基準値から +5degした場合の推定値を，青色破線がロープの角度を基準値
から-5degした場合の推定値をそれぞれ示す．

図 4.36 揚力係数に関する推定誤差による影響調査

揚力係数については，迎角に対する揚力係数の変化に比べ，力の推定誤差や角度の推定誤差による揚力
係数の変化は小さく，揚力係数に関しては，パラシュートが UAVに与える力およびロープの角度の推定
誤差の影響は小さいと考えられる．ロープ角度誤差が与える影響の方がパラシュートが UAVに与える力
の推定誤差より大きい．
抗力係数については迎角に対する抗力係数の変化に比べ，力の推定誤差や角度の推定誤差による抗力係

数の変化が大きく，パラシュートが UAVに与える力およびロープの角度の推定誤差の影響は大きいと考
えられる．パラシュートが UAVに与える力の大きさに± 5％の誤差があった場合とロープ角度が± 5deg

の誤差があった場合に，抗力係数の推定に及ぼす影響は同程度であることが分かる．
ピッチングモーメントについては迎角に対するピッチングモーメント係数の変化に比べ，力の推定誤差

や角度の推定誤差による抗力係数の変化が大きい．特にロープの角度の推定誤差による影響は非常に大き
いと考えられる．
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図 4.37 抗力係数に関する推定誤差による影響調査

図 4.38 ピッチングモーメント係数に関する推定誤差による影響調査
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この結果より，MPSB試験による推定精度は揚力係数が最も高く，次いで抗力係数，最後にピッチング
モーメント係数となると考えられる．ピッチングモーメント係数については，ロープの角度の推定誤差に
よる影響が非常に大きいため，ゲイン設計に用いる空力モデルとして使用することには適していないと考
えられる．

4.6 第 4章の結論
本章ではパラシュート降下中に行う空力特性推定について述べた．
まず，座標軸及び記号の定義を行い，パラシュート降下中に空力特性を推定する原理について説明し

た．計測原理としては，UAVに搭載している IMUセンサの加速度，角速度出力から，UAVとパラシュー
トに生じる空気力と空気力モーメントを推定し，その後，機体に搭載している天秤で測定したパラシュー
トが UAVに与える力を差し引くことで，UAVのみに生じる空気力を推定することができる．
また，第 60次南極地域観測隊で実施した試験で，迎角範囲が適切でない問題に対処するためにMPSB

と呼ばれる装置の開発を行った．この MPSB と呼ばれる装置は電導リニアアクチュエータを用いてス
ティングの方向を変化させ，迎角及び横滑り角を変化させることができる装置である．
続いて，国内で実施したMPSB試験について述べた．実際にエアロゾルの観測とともにMPSB試験を

実施する前に阿蘇場外離着陸場において，国内試験を実施している．パラシュート降下させることには成
功したものの，パラシュート降下中に迎角が適正な範囲から外れる問題が生じた．この原因は機体の吊り
下げ位置にあった．吊り下げ位置を機体上面側に移動することで解決可能であることがシミュレーション
からも確認された．
次に，南極における空力特性推定試験について述べた．様々な問題をクリアし，第 63次南極地域観測

隊においてエアロゾル観測とともに，MPSBを用いた空力特性推定試験を実施した．エアロゾルサンプル
の回収には成功したものの，パラシュート降下中のパラシュートが機体に及ぼす力を計測する六分力天秤
のデータは，データロガーの不具合により取得できなかった．しかし，機体に搭載したカメラ映像と，降
下中の動圧から，パラシュートが機体に及ぼす力の，機体固定座標系における力の成分を推定し，空力特
性推定を実施した．
最後にMPSBを用いて推定された空力特性について述べた．MPSB試験によって推定された空力特性

は一般的な航空機における特性と定性的な一致を示した．ピッチングモーメント係数については迎角範囲
全体としては，一般的な航空機における特性と定性的な一致を示すものの，局所的には Cmα が正となる
箇所が存在した．
また，各空力係数に対するパラシュートが UAVに与える力およびロープの角度の推定誤差の影響度を

調査した結果，揚力係数は誤差による影響をうけにくく，抗力係数は誤差の影響を受けやすく，ピッチン
グモーメント係数に関してはロープの角度の誤差から非常に大きな影響を受けるため空力モデルとして使
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用することには適していないことが確認された．
天秤データが取得できていない不完全なデータではあるものの，レイノルズ数が 4.0～5.0×104，マッ

ハ数 0.3～0.4程度の空力特性推定を行うことができた．
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第 5章

風洞試験による空力特性の推定

この章ではパラシュート降下中に実施した空力特性推定試験結果と比較するために実施した風洞試験に
ついて述べる．風洞試験で使用する実験装置と実験方法，風洞試験結果について述べる．

5.1 計測原理
風洞試験にて空力特性推定を行うにあたり必要な概念や原理について説明する．座標軸に関しては

4.1.1節で定義したものを使用する．

5.1.1 空気力・モーメントの算出方法
今回実施する試験は一定の迎角，横滑り角ごとに静止させて力・モーメントを測定する静的試験であ

る．図 5.1は風洞試験において空気力を算出する方法のイメージ図である．図 5.1に示す通り通風中に 6

分力天秤が取得する力・モーメントは機体に働く空気力と重力に対する反力の合力となる．この時，機
体に働く空気力のみを算出するためには，無風時の天秤のデータ (=重力に対する反力)を計測し差し引く
必要がある．この無風時の天秤出力データのことをテア (風袋)データと呼ぶ．モーメントも同様にテア
データを記録し，通風時のデータから差し引くことで空気力モーメントのみを算出することが出来る．
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図 5.1 風洞試験テア (風袋)取得イメージ

5.1.2 モーメントの変換
機体に取り付けた天秤によって測ることの出来るモーメントは，天秤のモーメントセンター周りのモー

メントである．例えば機体重心に働くモーメントを算出するためには，天秤のモーメントセンター周りの
モーメントを変換 (モーメントのトランスファーと呼ばれる)する必要がある．ここで，機体重心周りの
モーメントをMxA，MyA，MzA とする．天秤のモーメントセンター周りのモーメントを，MxB，MyB，MzB と
する．天秤によって測ることができる x，y，z方向の力をそれぞれ FxB，FyB，FzB とする．添え字の Aは
Airframe(機体)を，Bは Balance(天秤)をそれぞれ表している．図 5.2～5.4に，これらの点の位置関係を
示す．図 5.2～5.4中の N.P.は，機体の操縦桿固定中正点を表し，これは全機空力中心と等しい．

図 5.2 XB 軸周りの力の関係

図 5.2～5.4に示した寸法のうち，赤色で示している天秤のモーメントセンターから機体重心までの距
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図 5.3 YB 軸周りの力の関係

図 5.4 ZB 軸周りの力の関係

離は，実機の計測により求めることができる．緑で示した力は，天秤によって計測することができる．
天秤のモーメントセンター周りのモーメントを機体重心周りのモーメントに変換する式は，下の式 (5.1)

で表される．


MxA

MyA

MzA

=


MxB

MyB

MzB

+


0 FzB FyB

FzB 0 FxB

FyB FxB 0

×


x

y

z

 (5.1)
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5.1.3 機体軸から安定軸への力の変換及び空気力の無次元化
揚力と抗力はそれぞれ定常速度に垂直及び平行な方向の力の成分である 37)．風洞試験中に迎角も計測

し式 (5.2)，(5.3)より揚力，抗力を計算する．

L = FxB sinα −FzB cosα (5.2)

D =−FxB cosα −FzB sinα (5.3)

ただし

L : 揚力 [N]，D : 抗力 [N]，α : 迎角 [rad]

揚力，抗力を翼面積 S と動圧 Pdi f で除することにより揚力係数，抗力係数が計算できる (式 (5.4)，
(5.5))．また，ピッチングモーメント係数は式 (5.8)より計算できる．

CL=
L

Pdi f S
(5.4)

CD=
D

Pdi f S
(5.5)

CY =
FyB

Pdi f S
(5.6)

Cl =
MxA

Pdi f Sb
(5.7)

Cm=
MyA

Pdi f Sc̄
(5.8)

Cn=
MzA

Pdi f Sb
(5.9)

Pdi f : 動圧 [Pa]，S : 主翼面積 [m2]，b : 主翼スパン [m]，̄c : 平均空力翼弦長 [m]

5.1.4 数学モデル
シミュレーション等に必要な無次元微係数を推算するに当たって，空力モデルに関わる有次元量と無次

元量の関係を表 5.1に示す．ただし，c̄は平均空力翼弦長，bは翼スパン長であり，̂ は無次元化した変数
を示す．この無次元量のうち，CL，CD，CY および Cm，Cl，Cn についての無次元微係数は，それぞれ式
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表 5.1 有次元量と無次元量の関係

有次元量 除数 　無次元量
L，D (1/2)ρV 2S CL，CD，CY

m (1/2)ρV 2Sc̄ Cm

l, n (1/2)ρV 2Sb Cl , Cn

(5.10)のような空力モデルに重回帰分析を実施して求める．今回実施を予定している試験は静的な試験で
あるため，変更するパラメータである迎角及び横滑り角のみを説明変数としている．

CL =CL0 +CLα α (5.10a)

CY =CY0 +CYβ β (5.10b)

CD =CD0 +CDα α +CDα2 α2 (5.10c)

Cl =Cl0 +Clβ β (5.10d)

Cm =Cm0 +Cmα α (5.10e)

Cn =Cn0 +Cnβ β (5.10f)

5.2 風洞設備
本研究で使用する風洞設備は九州大学大学院工学研究院航空宇宙工学部門の保有する低騒音風洞実験施

設である．この施設の外観を図 5.5に示す．また，風洞の諸元を表 5.2に示す．
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図 5.5 低騒音風洞実験施設の外観

表 5.2 低騒音風洞の主な諸元

形式 大気圧連続循環式
送風機出力 900kW

測定部 第 1測定部 第 2測定部
流路ブロック使用時

測定部寸法 (W×H×L)
2m×2m×5m

正八角形断面
3.5m×3.5m×5m

正方形断面
3.5m×1.85m×2m

長方形断面
最大風速 60m/s 15m/s 30m/s

本研究では，第 2測定部において流路ブロックを用いずに実験を行った．

5.3 風洞試験システム全体概要
風洞試験システムの全体概要について説明する．図 5.6は風洞試験システムの全体図を示している．
風洞試験のシステムは機体側のシステムとセンサのモニター，指令送信システムに分けられる．風洞の

第 2測定部には川崎重工業製の産業用ロボットが備えつけられており，このロボットアームの先端に機体
が取り付けられている．機体には六分力測定用の天秤が取り付けられている．天秤で取得されたデータは
有線信号で二次較正器を経由し増幅器に送られる．この増幅器を経由した後に，A/Dコンバーターに送ら
れデジタル値に変換され PCの内製アプリケーションでデータが表示される．
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図 5.6 風洞試験システム全体図

さらに，機体内には第 3章で説明した制御装置が搭載されている．ピトー静圧管とベーンから得られる
データを統合し Xbeeと呼ばれる送受信機を使用して無線通信にて PCに送信している．また，PCから
舵面を動かすコマンドを受信し，コマンドを受け取った制御装置がコマンドに従いサーボを動かし，舵面
を操作することが出来る．

5.4 機体および使用機器

5.4.1 機体
本研究の実験対象である機体は，実際に飛行試験で用いる機体と同型で FRP製の Phoenix-Sである．第

2測定部内で撮影した Phoenix-Sの外観および後述する産業用ロボットを図 5.7に示す．また，Phoenix-S

の主な諸元を表 5.3に示す．
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図 5.7 第 2測定部内に設置した産業用ロボットと Phoenix-S

表 5.3 実験時の Phoenix-Sの主な諸元

全長 L [m] 1.50

全備重量 m [kg] 7.60

スパン b [m] 2.77

翼面積 S [m2] 0.575

平均空力翼弦長 c̄ [m] 0.213

アスペクト比 AR [-] 13.3

慣性能率 [kg ·m2]

Ixx 0.936

Iyy 0.391

Izz 1.21

慣性乗積 [kg ·m2]

Ixz -0.021

5.4.2 産業用ロボット
本研究では，図 5.7に示したように，産業用ロボットの先端にアダプタを取付けて機体を固定する．使

用するロボットアームは川崎重工業製，垂直多関節ロボット RS080N38) を用いた．外観を図 5.8，主な諸
元を表 5.4に示す．

図 5.8 RS080Nの外観 38)
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表 5.4 RS080Nの主な諸元

型式 垂直多関節
自由度 6

最大可搬質量 [kg] 80

最大リーチ [mm] 2100

位置繰り返し精度 [mm] ±0.06

最大ストローク [deg] 最大速度 [deg/s]

腕旋回 (JT1) ±180 180

腕前後 (JT2) -105 +140 180

腕上下 (JT3) -155 +135 160

手首回転 (JT4) ±360 185

手首曲げ (JT5) ±145 185

手首捻り (JT6) ±360 280

5.4.3 計測機器
6分力天秤
空気力および空気力モーメントを計測するために，日章電機製 6分力検出器 LMC-61212-200Nを用い

た．この天秤は内挿型天秤でサイズは 90mm × 90mm × 160mmである．この 6分力天秤の諸元を表 5.5

に，概形図を図 5.9に示す．

表 5.5 LMC-61212-200Nの諸元

Fx Fy Fz Mx My Mz

定格 [N] or [N · m] ±200 ±200 ±600 ±200 ±200 ±100

非直線性 (+)[%] −0.02 −0.02 0.00 −0.01 −0.01 −0.01

非直線性 (-)[%] −0.04 −0.01 −0.01 −0.01 0.00 0.01

ヒステリシス (+)[%] 0.06 0.05 0.04 −0.02 −0.01 −0.01

ヒステリシス (-)[%] 0.09 0.07 0.03 0.00 −0.01 −0.01

機体から天秤への力・モーメントの伝達は図 5.10のようにバルクヘッド部の接続部分のみを介して行
われる．



第 5章 風洞試験による空力特性の推定 79

図 5.9 6分力検出器 LMC-61212-200N

図 5.10 機体取り付けの様子

制御装置 (AP-CUB-G2)

第 3章で説明した AP-CUB-G2をデータ取得装置及び舵角等のコマンド指示器として使用する．今回
は，機体に生じる動圧と，ベーンの角度をロータリーエンコーダ経由で測定することで迎角，横滑り角の
値を計測及び保存，また，データを統合し通信装置に送信する装置としての役割や，PCから送信された
サーボへの舵角コマンドを受け取り，サーボへ舵角コマンドを送信する装置として機能する．

エアデータセンサ
動圧および迎角，横滑り角のデータはMicro Tech Labratory28) 製ロータリーエンコーダMES-9-1024P

に 3Dプリンタで作成したベーンを取り付けたエアデータセンサを用いて取得した．ロータリーエンコー
ダの外観を図 5.11，諸元を表 5.6に示し，エアデータセンサの外観を図 5.12に示す．



第 5章 風洞試験による空力特性の推定 80

図 5.11 MES-9-1024Pの外観

表 5.6 MES-9-1024Pの諸元

重量 [g] 10

検出方式 インクリメンタル
出力パルス 1024

分解能 [deg] 約 0.088

図 5.12 エアデータセンサの外観

XBee

第 2測定部と計測室間のデータの送受信は，ロボットアームと配線の干渉を避けるため，XBeeを用い
た．XBeeは，近距離無線通信規格の一種である ZigBeeプロトコルにより通信を行う製品である．XBee

の外観を図 5.13に，諸元を表 5.7に示す．
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図 5.13 XBeeの外観

表 5.7 XBeeの諸元

室内通信距離 [m] 40

見通し通信距離 [m] 120

周波数帯域 [GHz] 2.4

データロガー
6分力天秤および AP-CUB-G2のデータは，XBeeにより計測室に設置したモニタリングソフトに表示

した．これらのデータは，同時に Micro SD カードに直接書き込まれる．データロガーとして，Switch

Science39) 製 OpenLogを使用した．データロガーの外観を図 5.14，諸元を表 5.8に示す．

図 5.14 データロガーの外観

表 5.8 データロガーの諸元

寸法 (W×H×L) [mm] 20×27×19

重量 [g] 8.0

動作電圧 [V] 3.3 12

モニタリングソフトウェア
モニタリングソフトウェアには，C++ Builder40) を用いて筆者らが作成した，風洞試験用 Polar Starを

使用した．実験中はこのソフトウェアにより，舵角制御および 6軸力覚センサ・AP-CUB-G2の出力デー
タのモニタリングを行った．各値はリアルタイムでグラフ化され，実験時に異常値が見つかった場合でも
即座に対応できる．図 5.15にソフトウェアの基本操作状態のキャプチャ画像を示す．
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図 5.15 風洞試験用 Polar Starの基本操作画面

5.4.4 計測するパラメータ
本研究において 6 分力天秤および AP-CUB-G2 にて計測するパラメータの一覧を表 5.9 に示す．ただ

し，動圧はエアデータセンサのピトー静圧管から得られる全圧及び静圧の圧力値を AP-CUB-G2 内の微
差圧センサに取り込むことにより計測できる．また，迎角・横滑り角は先述したロータリーエンコーダで
A/D変換したデジタル値を AP-CUB-G2に取り込むことにより計測できる．

表 5.9 本研究において計測するパラメータ一覧

計測機器 名称 記号

6分力天秤
力 Fx ， Fy ， Fz

モーメント Mx ， My ， Mz

AP-CUB-G2
動圧 qs

迎角，横滑り角 α ， β
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5.5 試験方法

5.5.1 Phoenix-Sの模擬飛行高度
過去に当研究室で Phoenix-Sの空力特性を推定するために風洞試験を実施されてきた 41) が，第 4章に

おいて述べた，南極における MPSB試験において取得されたレイノルズ数域における試験は実施されて
いない．南極における MPSB試験より推定した空力特性との比較を行うため，レイノルズ数を一致させ
た風洞試験を行う必要がある．MPSBで実施した試験のレイノルズ数は 4.0～5.0×104 である．レイノル
ズ数は式 (5.11)により計算できる．

Re = ρVTASc̄/µ (5.11)

ただし，ρ : 空気密度 [kg/m3]，VTAS : 真対気速度 [m/s]，c̄ : 平均空力翼弦長 [m]および µ : 粘性係数
[kg/(m · s)]である．
標準大気状態において任意のレイノルズ数状態を模擬するために必要な真対気速度は，式 (5.11)に標準

大気状態における空気密度，粘性係数，任意のレイノルズ数を代入することで計算することができる．標
準大気状態においてレイノルズ数 4.0×104 となる真対気速度は 3m/sである．また，レイノルズ数が変化
した際の比較のために 7m/sおよび 15m/sの風速でも試験を実施する．
実験時の各レイノルズ数と等価対気速度 28m/sで高高度を飛行した場合の飛行プロファイルから計算

した模擬高度はそれぞれ，表 5.10のようになる．

表 5.10 実験条件と模擬高度

風速 [m/s] レイノルズ数 [-] 模擬高度 [km]

3 4.07×104 33

7 9.51×104 24

15 2.02×105 15

5.5.2 実験内容
本研究では，以下に示す実験を行った．

• 段階的 α スイープ
– ピッチ角をロボットアームにより段階的に-8deg～16degまで 2degずつ変更する．1回あたり
の角度維持は 5秒間である．
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5.6 試験結果
風洞試験の試験結果について述べる．図 5.16に揚力係数と迎角の関係を示し，図 5.17に抗力係数と迎

角の関係を示す．黒色実線で 3m/s の試験結果，青色実線で 7m/s の試験結果を示し，赤色実線で 15m/s

の試験結果を示している．揚力係数に関してはレイノルズ数が一番低い 3m/sの試験結果が揚力傾斜が小
さくなっていることが分かる．また，抗力係数に関してはレイノルズ数が低くなるほど低迎角領域での抗
力係数が大きいことが分かる．これらの傾向は一般的なレイノルズ数の変化による揚力係数，抗力係数の
変化傾向と定性的に合致する 3)．他の翼型で現れるような低レイノルズ数領域で揚力係数が非線形性をも
つ 3) という特徴は確認されていない．ピッチングモーメント係数に関しては，レイノルズ数変化による
特性の変化は見られなかった．

図 5.16 風洞試験　揚力係数と迎角の関係
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図 5.17 風洞試験　抗力係数と迎角の関係

図 5.18 風洞試験　ピッチングモーメント係数と迎角の関係
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5.7 MPSB試験結果との比較
風洞試験結果と MPSB試験結果の比較を行った．図 5.19に揚力係数と迎角の関係を示し，図 5.20に

抗力係数と迎角の関係を示す．赤色太線で通常飛行の飛行試験による結果を，黒色実線で MPSB試験の
結果を，その他の線は赤，青，黒の順に 15m/s，7m/s，3m/sの風速で実施した風洞試験の結果を示してい
る．ただし，3m/sの風洞試験結果はMPSB試験結果との比較のためにゴサート則を用いて圧縮性の補正
を行っている．3m/sの風洞試験結果とMPSB試験結果を比較すると，揚力係数に関してはMPSB試験結
果の方がやや大きな値になっていることが分かる．風洞試験結果と比較して 10 ％程度大きな値である．
また，抗力係数に関してはMPSB試験結果は風洞試験結果に比べて小さな値となっていることが分かる．
20％程度小さな値となっている．ピッチングモーメント係数に関しては，MPSB試験と風洞試験及び通
常の飛行試験の結果に大きな差があるが，第 4章で述べた通り，MPSB試験を用いたピッチングモーメン
ト推定に関しては，パラシュートが UAVに与える力およびロープの角度の推定誤差の影響が非常に大き
い．そのため，大きな差が出る結果となったと考えられる．

図 5.19 各試験比較　揚力係数と迎角の関係
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図 5.20 各試験比較　抗力係数と迎角の関係

図 5.21 各試験比較　ピッチングモーメント係数と迎角の関係
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5.8 第 5章の結論
本章では，MPSB を用いた空力特性推定試験の結果と比較するためのデータを風洞試験を用いて測定

し，MPSB試験の結果と比較した結果について述べた．
まず，風洞試験にて空力特性を推定するための概念や原理について述べた．空気力及び空気力モーメン

トの計測方法は通風時の天秤データから，無風時の天秤データ (テアデータ)を差し引くことで算出して
いる．天秤で測定されたモーメントは天秤のモーメントセンター周りのモーメントであるため，重心位置
まわりのモーメントに変換する方法についても説明した．
次に，風洞設備について述べた．本研究で使用する風洞設備は，九州大学大学院工学研究院航空宇宙工

学部門の保有する低騒音風洞実験施設の第二測定部である．第二測定部では最大で風速 15m/s までの風
を送ることができる．
続いて，風洞試験システムについて述べた．第二測定部には川崎重工業製の産業用ロボットが備え付け

られており，このロボットアームの先端に機体が取り付けられた．6分力天秤として日章電機製の内挿型
天秤を用いた．また，迎角センサとして自作のベーンを用いた．
実施した試験は，迎角を段階的に変更する段階的迎角スイープである．試験条件は MPSB試験と同様

のレイノルズ数となる風速を計算し，その風速とレイノルズ数変化時の比較のためにその他 2パターンの
条件とした．
続いて，風洞試験の結果について示した．揚力係数に関してはレイノルズ数が低いほど揚力傾斜が小さ

くなり，抗力係数に関してはレイノルズ数が低くなるほど低迎角領域での抗力係数が大きくなるという結
果となり，一般的なレイノルズ数変化による特性と定性的な一致を示した．しかし，低レイノルズ数領域
で揚力係数が非線形性をもつという他の翼型で現れる特徴は確認されていない．ピッチングモーメント係
数に関しては，レイノルズ数変化による特性の変化は見られなかった．
最後にMPSB試験と風洞試験の結果の比較を行った．揚力係数と抗力係数については，MPSB試験と

風洞試験の結果に 10％～20％程度の誤差が生じる結果となったが，ピッチングモーメント係数について
は，パラシュートとスティング先端を結ぶロープの角度による推定誤差が大きく影響し，MPSB試験と風
洞試験の結果は異なる値となっている．レイノルズ数が 4.0～5.0×104 かつマッハ数が 0.3～0.4という飛
行状態で，揚力係数と迎角の関係，抗力係数と迎角の関係を推定することができ，風洞試験の結果が実際
の飛行試験結果と比べ 10％～20％程度の誤差を生じ得ることが確認できたことには大きな価値がある．
また，MPSB試験からも低レイノルズ数領域で揚力係数が非線形性をもつという特徴は確認されなかった
ことも成果である．
この結果から，風洞試験より推定した空力モデルに 10％～20％程度の誤差があるものと考え，それを

前提とした高高度飛行のための制御ゲイン設計を行うことができる．
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第 6章

制御系ゲイン設計

6.1 運動方程式の線形化
第 5 章までに空力モデルを推定するために飛行試験や風洞試験を実施してきた．この中から使用する

モデルを決定する．使用した空力モデルの決定方法の詳細については Appendix Dに示す．
航空機の安定解析を行う際には力とモーメントのつり合いが取れている定常飛行状態から線形運動と

みなせる程度の微小な変動量に関する運動を考える 42, 43)．この定常飛行状態をトリムがとれた状態とい
う．この状態で線形化された運動方程式の縦及び横・方向の特性方程式の特性根の位置を計算した．高度
0km～33kmまでの縦運動の特性根の位置を図 6.1に示し，図 6.1の原点付近を拡大したものを図 6.2に
示す．縦の運動に関しては飛行高度が上昇するにしたがって短周期モードの減衰が弱まっていることが分
かる．また，長周期モードの極の位置が原点に近づいており，長周期モードの周期が飛行高度上昇に従っ
て長くなっていることが分かる．空気密度が小さい高高度では，空気密度が大きい低高度と比較して，機
体に同じ大きさの力が生じた場合でも，動圧の変化に時間がかかるため周期が長くなっている．
高度 0km～33kmまでの横・方向運動の特性根の位置を図 6.3に示し，原点付近を拡大したものを図 6.4

に示す．ダッチロールモードについては高度 0km～15kmまでの間は飛行高度上昇に伴い減衰が弱まり，
極の位置が原点付近に近づき周期が長くなっていることが分かる．高度 15km～25km程度までは飛行高
度上昇に伴い減衰が強まり，周期が長くなっていることが分かる．最後に高度 25km以上の範囲では減衰
が弱まり，周期が短くなっていることが分かる．ロールモードは高度上昇に伴い，時定数が小さくなって
いることが分かる．しかし，図 6.4を見ると高度 30km以上でロールモードが不安定となっている．スパ
イラルモードは高度 0km～33kmのすべての高度で不安定であり，飛行高度上昇に伴い極の位置が原点に
近づいていることが分かる．
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図 6.1 縦運動特性根位置

図 6.2 縦運動特性根位置拡大図
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図 6.3 横・方向運動特性根位置

図 6.4 横・方向運動特性根位置拡大図
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6.2 ゲイン設計

6.2.1 制御則について
縦運動制御則
図 6.5 に縦の制御則についてのブロック線図を示す．縦の制御則には Total Energy Control System

(TECS)44, 45, 46) と呼ばれる速度をフィードバックする制御則を用いている．速度を時間微分し，加速度を
算出し，速度コマンドと加速度のフィードバックから作成された加速度コマンドの偏差に比例ゲインと積
分ゲインをかけている．また，ピッチ角速度をフィードバックしたピッチダンパーも組み込まれている．
詳細については Appendix Eに記述する．縦の制御則に関して調整を行うゲインは，ピッチダンパ―ゲイ
ン Kq，加速度フィードバックの比例ゲイン Kpe，積分ゲイン Kieである．また，アクチュエータの遅れ
は二次遅れ系で近似したものを使用している．詳細については，Appendix Fのアクチュエータモデルに
示す．

図 6.5 縦運動制御則ブロック線図

横・方向運動制御則
図 6.5 に縦の制御則についてのブロック線図を示す．横・方向運動の制御には Total Heading Control

System (THCS)44) と呼ばれる制御則を用いている．対地コース変化率と機体軸 Y 軸方向加速度 Ay を
フィードバックし，また，ダッチロール運動を減衰させるためのヨーダンパ―も組み込まれている．原理
及び詳細については Appendix Eに記述する．横・方向運動の制御則を調整するゲインは，ヨーダンパ―
ゲイン Kyd，対地コース変化率フィードバックの比例ゲイン Kpa，積分ゲイン Kia，機体軸 Y軸方向加速
度 Ayのフィードバックの比例ゲイン Kpr，Kirである．
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図 6.6 横運動制御則ブロック線図

6.2.2 ゲイン決定及び安定解析
根軌跡を描き，極を所望の位置に配置することが可能なゲインを決定，その後，ボード線図を描き安定

余裕の確認を行う．安定余裕にはゲイン余裕と位相余裕が存在する．サーボ機構のそれぞれの目安はゲイ
ン余裕が 10～20dB，位相余裕が 40～60degと言われている 47)．今回はゲイン余裕が 10dB以上，位相余
裕が 40deg以上を確保できるゲインに調整した．
高度 0km，10km，15km，20km，25km，29km，30kmにおける制御ゲインの調整を行った．表 6.1に

ゲイン調整結果を示す．高度 5kmごとにゲイン設計を行い，その間の高度は高度 1kmごとに内挿により
ゲインを変更するゲインスケジューリングを行った．高度 0km～10kmは飛行実績がある高度であるため
高度 5kmでのゲイン設計は省略した．また，高度 30kmより高い高度ではロールモードが不安定となり，
高度 30kmと高度 29kmでは，機体の特性が大幅に変化し，横・方向に関する運動のゲインも大きく変化
するため，高度 29kmでのゲイン設計は別途行っている．
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表 6.1 ゲイン調整結果

高度 [km] Kq Kpe Kie Kyd Kpa Kia Kpr Kir

0 0.135 0.345 0.01 0.615 0.085 0.0005 0.0336 0

10 0.174 0.56 0.0175 0.68 0.075 0.00063 0.0185 0

15 0.196 0.1 0.0244 0.649 0.055 0.000504 0.0118 0

20 0.26 1.9 0.036 0.477 0.055 0.00046 0.007 0

25 0.26 3.2 0.055 0.22 0.055 0.00075 0.0051 0

29 0.27 5.3 0.11 0.1 0.005 0.00005 0.0036 0

30 0.28 5.3 0.11 0.18 0.126 0.000001 0.012 0
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図 6.7にピッチダンパーに関する一巡伝達関数のボード線図を示す．高度 15km以上の場合 10rad/s程
度の周波数領域で振幅が 0dB を超える箇所が存在するが，その領域では十分な位相余裕を持っている．
図 6.8に高度ごとのピッチダンパ―に関するゲイン余裕を示し，図 6.9に位相余裕を示す．すべての高度
においてゲイン余裕が 10dB以上，位相余裕が 40deg以上を確保できている．

図 6.7 ピッチダンパーボード線図

図 6.8 ピッチダンパーゲイン余裕 図 6.9 ピッチダンパー位相余裕
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図 6.10に速度制御に関する一巡伝達関数のボード線図を示す．10−2～1rad/s程度の周波数領域で振幅
が 0dBを超える箇所が存在するが，その領域では十分な位相余裕を持っている．図 6.11に高度ごとの速
度制御に関するゲイン余裕を示し，図 6.12に位相余裕を示す．すべての高度においてゲイン余裕が 10dB

以上，位相余裕が 40deg以上を確保できている．

図 6.10 速度制御ボード線図

図 6.11 速度制御ゲイン余裕 図 6.12 速度制御位相余裕
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図 6.13にヨーダンパーに関する一巡伝達関数のボード線図を示す．1～101rad/s程度の周波数領域で振
幅が 0dBを超える箇所が存在するが，その領域では十分な位相余裕を持っている．また，高度 20km以
上において，4～8rad/sの周波数領域内に位相が 180degとなる周波数が存在するが，十分なゲイン余裕を
確保出来ている．図 6.14に高度ごとのヨーダンパーに関するゲイン余裕を示し，図 6.15に位相余裕を示
す．すべての高度においてゲイン余裕が 10dB以上，位相余裕が 40deg以上を確保できているものの，高
度 30kmにおけるゲイン余裕は制限値にあたる 10dBである．

図 6.13 ヨーダンパーボード線図

図 6.14 ヨーダンパーゲイン余裕 図 6.15 ヨーダンパー位相余裕
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図 6.16 に方位角変化率制御に関する一巡伝達関数のボード線図を示す．10−1rad/s 以下の周波数領域
で振幅が 0dBを超えている．さらに，10−2rad/s程度の周波数領域で位相が 180degとなる周波数が存在
し，この時ゲインは 0dB を超えていることが分かる．この周波数領域で運動が発散する恐れがあるが，
10−2rad/sという非常に遅い周波数であり，飛行に与える影響は小さいと考えられる．図 6.17に高度ごと
の方位角変化率制御に関するゲイン余裕を示し，図 6.18に位相余裕を示す．10−2rad/sの周波数領域を除
き，ゲイン余裕が 10dB以上，位相余裕が 40deg以上を確保できている．しかし，ヨーダンパーのゲイン
余裕同様，高度 30kmでのゲイン余裕が制限値にあたる 10dBとなっている．

図 6.16 方位変化率制御ボード線図

図 6.17 方位角変化率制御ゲイン余裕 図 6.18 方位角変化率制御位相余裕
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図 6.19に機体軸 Y軸加速度制御に関する一巡伝達関数のボード線図を示す．10−2～101rad/sの周波数
領域で振幅が 0dBを超えている箇所が存在するが，十分な位相余裕が確保できている．図 6.20に高度ご
とのピッチダンパ―に関するゲイン余裕を示し，図 6.21に位相余裕を示す．ゲイン余裕が 10dB以上，位
相余裕が 40deg以上を確保できている．

図 6.19 機体軸 Y軸加速度制御ボード線図

図 6.20 機体軸 Y軸加速度制御ゲイン余裕 図 6.21 機体軸 Y軸加速度制御位相余裕
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6.3 閉ループ特性確認
決定したゲインを使用した場合の閉ループ特性の確認を行うために，多入力多出力システム全体の極位

置を確認した．図 6.22に縦運動の閉ループ極位置を示し．図 6.23に縦運動の開ループ極位置を示す．短
周期モードの減衰が改善していることが分かる．例として，高度 30km の短周期モードの減衰比は 0.09

から 0.48 まで改善している．また，図 6.24 に図 6.22 の原点付近を拡大したものを示し，図 6.25 に図
6.23の原点付近を拡大したものを示す．フゴイドモードの減衰についても改善しており，高度 30kmのフ
ゴイドモードの減衰が 0.22から 0.42まで改善している．

図 6.22 縦運動閉ループ極位置 図 6.23 縦運動開ループ極位置

図 6.24 縦運動閉ループ極位置拡大図 図 6.25 縦運動開ループ極位置拡大図

図 6.26 に横・方向運動の閉ループ極位置を示し，図 6.26 に横・方向運動の開ループ極位置を示す．
ダッチロールモードの減衰が良くなっていることが分かる．高度 30kmでのダッチロールモード極はもと
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もと減衰がよいため，変化は顕著ではないが，高度 15kmでのダッチロールモードの減衰比は 0.058から
0.61まで改善している．図 6.28は図 6.26の原点付近を拡大した図を示し，図 6.29は図 6.27の原点付近
を拡大した図を示している．横・方向運動の閉ループ極を不安定であったスパイラルモードの極位置も左
半平面に移動してきており，安定していることが分かる．

図 6.26 横・方向運動閉ループ極位置 図 6.27 横・方向運動開ループ極位置

図 6.28 横・方向運動閉ループ極位置拡大図 図 6.29 横・方向運動開ループ極位置拡大図

6.4 第 6章の結論
本章では，風洞試験，飛行試験で推定した微係数を用いて定常飛行状態における線形解析を実施し，制

御ゲインの設計を実施した．
まず，運動方程式の線形化を実施した．定常飛行状態での微小運動を考え，固定翼航空機の運動を，縦

の運動と，横・方向の運動に分ける．この状態で線形化された運動方程式の縦及び横・方向の特性方程式
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の特性根の位置を計算した．飛行高度が上昇するにしたがって短周期モードの減衰が弱まっていることが
分かった．また，長周期モードの極の位置が原点に近づいており，長周期モードの周期が飛行高度上昇に
従って長くなっていることが分かった．
ダッチロールモードについては高度 0km～15kmまでの間は飛行高度上昇に伴い減衰が弱まり，極の位

置が原点付近に近づき周期が長くなっていることが分かった．高度 15km～25km程度までは飛行高度上
昇に伴い減衰が強まり，周期が長くなっていることが分かった．最後に高度 25km以上の範囲では減衰が
弱まり，周期が短くなっていることが分かった．
ロールモードは高度上昇に伴い，時定数が小さくなっていることが分かり，さらに，高度 30km以上で

ロールモードが不安定となることも分かった．
スパイラルモードは高度 0km～33kmのすべての高度で不安定であり，飛行高度上昇に伴い極の位置が

原点に近づいていることが分かった．
次に，制御則について説明した．縦運動の制御則は TECSと呼ばれる速度制御則からスロットルに関す

る部分を除いたものを用いている．横・方向の制御則については THCSと呼ばれる制御則を用いている．
続いてゲインの設計について述べた．ゲインの設計は各一巡伝達関数のゲイン余裕が 10dB以上，位相

余裕が 40deg以上となり，閉ループ極の位置が左半平面に位置するように設計した．高度 0，10，15，20，
25，29，30kmにおける制御ゲインの調整を実施し，高度 1kmごとにゲインを内挿で決定し，高度 1km

ごとにゲインスケジューリングを実施することとした．高度 29kmと高度 30kmでは横・方向の運動に関
する特性が，大きく異なることが分かった．高度 30kmにおける横・方向の運動に関するゲイン余裕，位
相余裕は制限値となっている．
最後に閉ループ特性の確認を実施した．縦の運動に関しては短周期モード及びフゴイドモードの減衰が

改善された．横・方向の運動に関しても，ダッチロールモードの減衰が改善され，スパイラルモードの極
の位置が左半平面に移動し，安定化されたことが確認された．
以上のように，地上から高度 30kmまでの範囲で安定余裕を確保した状態で，制御により安定化させる

ことに成功した．
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第 7章

モンテカルロシミュレーションによるロ
バスト性の評価

7.1 モンテカルロシミュレーション実施の目的
第 6章までは,線形解析可能な定常直線飛行状態についての評価を行なってきた．しかし，気球分離後

の UAVは機首を下に向けており，この状態から増速し，機首の引き起こしを行い，定常滑空状態へと遷
移する．このような機体の運動では線形解析を実施することができない．そのため，設計したゲインのロ
バスト性を確認するために，モンテカルロシミュレーション 48, 49) を実施する．モンテカルロシミュレー
ションとは，不確定パラメータが存在する状況下でのシミュレーションを複数回行い，その結果から統計
的な性質を入手する方法である．不確定パラメータを正規分布に従うようにランダムに変更して複数回シ
ミュレーションを行うことで，実際に起こりうる現象を網羅することができる．これにより，空力特性が
微係数のモデル化誤差によりばらついたとしても望ましい制御が行えることを確認する．

7.2 引き起こし時の制御
2.3.1節で述べたように，高度が高くなるに従い空気密度が小さくなっていくため，等価対気速度一定

で飛行した場合，高度が高い方がマッハ数が増大していく．そのためフラップを使用して低速での飛行を
実現させる 50)．また，引き起こしを行う際には速度増加を防ぐ必要があるため，早めに機体姿勢を水平
飛行状態まで戻す必要がある．つまり，引き起こし中のピッチレートを上げる必要がある．ピッチレート
を上げるためにはエレベータ舵角をより大きくすればよいが，エレベータ舵角を大きくしてしまうと，迎
角が大きくなるため失速してしまう可能性がある．そのため，失速させることなく迎角をなるべく大きく
する必要があるため，引き起こし中は迎角制御を実施することとした．図 7.1に迎角制御のブロック線図



第 7章 モンテカルロシミュレーションによるロバスト性の評価 104

を示す．
引き起こし完了は姿勢角センサで計測し，滑空飛行状態のピッチ角が計測された時点としている．引き

起こし完了後は，滑空飛行を行う速度制御へ移行する．

図 7.1 迎角制御ブロック線図

7.3 モンテカルロシミュレーション

7.3.1 6DOF シミュレータ
シミュレーションは，筆者らがMATLABの simulinkを用いて開発した 6DOFシミュレータを使用し

て実施した．このシミュレータの詳細については Appendix Fに示す．

7.3.2 変更微係数
表 7.1に正規分布に従ってランダム変更するパラメータを示す．標準偏差が ±20％となるようにして

いる．これは 5.7節でMPSB試験と風洞試験の結果が 10～20％程度の誤差を生じていることから，他の
微係数でも実際の値と推定値に 10～20％の誤差があると仮定した．ただし，CDα とCDα2，CDδe

とCDδe2

については，独立して変化する微係数ではないため，基準値から変化する割合を等しくしている．
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表 7.1 変更微係数

空力係数 変更する空力微係数
CL CL0 , CLα , CLα̇ , CLq , CLδe

CD CD0 , CDα , CDα2 , CDδe
, CDδe2

Cm Cm0 , Cmα , Cmα̇ , Cmq , Cmδe

CY CYβ , CYp , CYr , CYδa
, CYδr

Cl Clβ , Clp , Clr , Clδa
, Clδr

Cn Cnβ , Cnp , Cnr , Cnδa
, Cnδr

7.3.3 シミュレーション条件
モンテカルロシミュレーションを実施する際のシミュレーション条件を表 7.2に示し，飛行破綻条件を

表 7.3に示す．

表 7.2 シミュレーション条件

試行回数 5000

シミュレーション時間 300秒
初期速度 EAS 0.1～3[m/s]

初期高度 30km

初期姿勢 θ -89～-75[deg]

初期姿勢 ϕ -180～180[deg]

初期姿勢 ψ -180～180[deg]

初期角速度 P -20～20[deg/s]

初期角速度 Q -3～3[deg/s]

初期角速度 R -3～3[deg/s]

速度コマンド EAS28[m/s]

コースコマンド 0[deg]

表 7.3 飛行破綻条件

EAS 50[m/s]以上
迎角 14[deg]以上
荷重倍数 10[G]以上

モンテカルロシミュレーションを用いて，不確定パラメータが存在する状況でのシステムの評価を実施
している文献 48) を参考として，試行回数は 5000回とした．シミュレーション時間は速度制御が収束す
る十分な時間として 300秒とした．高度 30kmを初期高度とし，バルーンから切り離され落下を始めたタ
イミングを再現するために以下の初期状態とした．EAS = 0.1～3m/s，ピッチ角 θ = -89～-75deg，バンク
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角 ϕ = -180～180deg，方位角 ψ = -180～180degとした．ロール角速度 P = -20～20deg/s，ピッチ角速度
Q = -3～3deg/s，ヨー角速度 R = -3～3deg/sとした．このように示した範囲内で，初期状態を一様分布に
従ってランダムに変更した．これらの初期状態の選定範囲は Appendix Cに示す気球分離前の試験データ
を元に決定した．
また，飛行破綻条件は EAS > 50m/s，迎角 > 14deg，荷重倍数 > 10Gとしている．南極での試験におい

てパラシュート分離後に実際に EASは 50m/s，荷重倍数は 10G以上を記録しており，これらの値までは
耐えることを確認している．迎角については失速迎角以上を制限とした．

7.3.4 シミュレーション結果
シミュレーションを 1 回実施するごとに最大迎角，最大 EAS，最大荷重倍数を記録した．5000 回分

の最大 EAS，最大迎角，最大荷重倍数を図 7.2～図 7.4に示す．各グラフに黒色線で平均値を示し，赤色
線で制限を示す．平均値はすべてのグラフで制限以下であることが分かる．また，表 7.4 に各最大値の
平均値と最大値が制限以下だったシミュレーションの割合を示す．最大 EASは制限値以下となる割合が
93.6％，最大迎角については制限値以下となる割合は 98.6％であった．さらに，最大荷重倍数に関して
は制限値以下となる割合は 96.1％であった．

図 7.2 最大 EAS（モンテカルロシミュレーション 5000回分）
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図 7.3 最大迎角（モンテカルロシミュレーション 5000回分）

図 7.4 最大荷重倍数（モンテカルロシミュレーション 5000回分）
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表 7.4 シミュレーション結果

最大 EAS 最大迎角 最大荷重倍数
平均 38.0[m/s] 8.0[deg] 6.4[G]

制限以下シミュレーション割合 93.6％ 98.6％ 96.1％

7.3.5 飛行破綻に影響を及ぼすパメータの検出
モンテカルロシミュレーションを実施したところ，飛行破綻となるケースがあった．不確定パラメータ

が飛行破綻にどの程度影響を与えたかを調査し，飛行破綻を引き起こすパラメータの検出を行った．図
7.5～図 7.13では，モンテカルロシミュレーションで実施された 5000回のシミュレーションのうち，最大
EASが制限を超えたシミュレーション群の不確定パラメータの平均値を青色で，最大 EASが制限内だっ
たシミュレーション群の不確定パラメータの平均値をオレンジ色で，最大迎角が制限を超えたシミュレー
ション群の不確定パラメータの平均値を黄色で，最大迎角が制限内だったシミュレーション群の不確定パ
ラメータの平均値を紫色で，最大荷重倍数が制限を超えたシミュレーション群の不確定パラメータの平均
値を緑色で，最大荷重倍数が制限内だったシミュレーション群の不確定パラメータの平均値を水色で，そ
れぞれ示している．なお，空力微係数については，基準となる値を 1とした場合の割合を示している．

図 7.5 飛行破綻への影響の調査 (CL)

図 7.5は，揚力係数に関する不確定パラメータの試験結果ごとの平均値を示している．迎角破綻に時に
CL0 の平均値が小さくなっていることが分かる．CL0 が小さい場合，引き起こしに必要な揚力を得るため
に，より迎角を大きくしなければならず迎角が制限を超えた可能性がある．また，荷重倍数が制限を超え
る場合に，CL0，CLα が大きな値となっていることが分かる．これらの値が大きくなると，揚力を増加す
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る要因となり，制限を超える荷重がかかるものと考えられる．

図 7.6 飛行破綻への影響の調査 (CD)

図 7.6は，抗力係数に関する不確定パラメータの試験結果ごとの平均値を示している．EAS，迎角，荷
重倍数，すべての制限が超える場合においてCD0 が小さな値を示している．抗力係数が小さい場合，速度
が増加しやすいため，速度の制限を超える可能性が大きい．荷重倍数が制限を超えている理由について
は，速度が増加しやすいことに由来していると考えられる．速度が速い場合，小さな迎角変化で大きな揚
力を生み，荷重倍数が制限を超えると考えられる．迎角が制限を超える原因も荷重倍数同様に，速度が増
加しやすいことから，迎角が制限を超える大きさのピッチングモーメントがエレベータによって生じる可
能性がある．CDα および CDα2 についても値が小さい場合，制限を超える可能性が大きくなると考えられ
る．迎角が増えた場合も速度増加が抑えられず，CD0 で説明した通り制限を超えると考えられる．
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図 7.7 飛行破綻への影響の調査 (Cm)

図 7.7はピッチングモーメント係数に関する不確定パラメータの試験結果ごとの平均値を示している．
Cmα が小さい場合に，迎角及び荷重倍数が制限を超える場合があることが分かる．Cmα が小さい場合は，
迎角が大きくなった際に，迎角を減少させる方向に働くピッチングモーメントが小さくなるため，大きく
なった迎角を抑えることができず迎角が制限を超える可能性が考えられる．荷重倍数が制限を超えた原因
も迎角が大きくなり，揚力が増大したからと考えられる．また，Cmδe が大きい場合も，迎角と荷重倍数が
制限を超える場合がある．Cmδe が大きい場合はエレベータがよく機能し，エレベータの舵角変化によっ
て生じるピッチングモーメントが予想以上となるため，迎角が想定以上に増大し，迎角の制限を超え，さ
らに，迎角が大きくなることで揚力が増大し荷重倍数も制限を超えるものと考えられる．

図 7.8 飛行破綻への影響の調査 (CY )



第 7章 モンテカルロシミュレーションによるロバスト性の評価 111

図 7.8は横力係数に関する不確定パラメータの試験結果ごとの平均値を示している．横力係数に関して
は，飛行破綻に影響する特徴はあまり見られない．CYp や，CYr，CYδa 等が最大迎角に若干影響している．

図 7.9 飛行破綻への影響の調査 (Cl)

図 7.9はローリングモーメント係数に関する不確定パラメータの試験結果ごとの平均値を示している．
Clβ が大きく，Clp が小さい場合に，すべての制限を超える場合がある．考えられる理由としては復元力
として働く Clβ が大きく，減衰として働く Clp が小さいため，振動の減衰が悪くなる特性があると考えら
れる．これらが制限を超える原因の一部となった可能性が考えられる．

図 7.10 飛行破綻への影響の調査 (Cn)

図 7.10はヨーイングモーメント係数に関する不確定パラメータの試験結果ごとの平均値を示している．
Cnβ が小さく，Cnp が大きな値となった場合に，制限を超える場合がある．
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図 7.11 飛行破綻への影響の調査 (角速度)

図 7.11は初期状態の角速度の試験結果ごとの平均値を示している．初期状態のロール角速度 Pが正の
時に迎角の制限を超える場合があることを示している．また，初期状態のロール角速度の絶対値の平均か
らはロール角速度が大きい場合に荷重倍数が制限を超える場合があることを示している．初期状態のピッ
チ角速度が負の場合に迎角制限を超える場合がある可能性を示している．

図 7.12 飛行破綻への影響の調査 (オイラー角)

図 7.12は初期状態のオイラー角の試験結果ごとの平均値を示している．バンク角が +の場合に各種制
限を超える場合がある．また，バンク角の絶対値の平均からバンク角が 0から離れた場合，つまり背面に
近い状態の初期値の場合に，各種制限を超える可能性があることが分かる．さらに，方位角の絶対値の平
均から方位角が 0に近い場合に，各種制限を超えることが分かる．
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図 7.13 飛行破綻への影響の調査 (速度)

図 7.13は初期状態の EASの試験結果ごとの平均値を示している．初期速度が小さい場合に，各種制限
を超える場合がある．予め速度がある方が，その後の引き起こしで安定する可能性も考えられる．

7.4 第 7章の結論
本章では，気球分離直後の機首が鉛直下向きの状態から，機首の引き起こしを行う非線形な運動部分に

ついてのロバスト性を確認するために，モンテカルロシミュレーションを用いて評価した．
まず，モンテカルロシミュレーションについての説明を行った．モンテカルロシミュレーションとは，

不確定パラメータが存在する状況下でシミュレーションを複数回行い，その結果から統計的な性質を入手
する方法である．
次に，引き起こし時の制御則について説明した．引き起こしの制御には，速度増加を防ぐために，なる

べく速く機体姿勢を水平に戻す必要がある．つまり，ピッチレートを上げる必要がある．エレベータ舵角
を大きくすればピッチレートを上げることができるが，エレベータ舵角を大きくすると迎角も大きくなり
失速してしまう可能性がある．失速させずに迎角をなるべく大きくさせるために引き起こし中は迎角制御
を実施することとした．
続いて，実施したモンテカルロシミュレーションについて説明した．モンテカルロシミュレーションを

実施するにあたり，シミュレータとして筆者らが開発した 6DOFシミュレータを用いた．モンテカルロシ
ミュレーション内での不確定パラメータとして，空力微係数を用いた．各シミュレーションでは，ランダ
ムに変更された微係数が用いられる．さらに不確定パラメータとして UAVの初期状態の角速度，姿勢角
等も取り入れた．飛行破綻の条件に最大 EAS，最大迎角，最大荷重倍数の制限を入れ，合計で 5000回の
シミュレーションを実施した．シミュレーション結果は，各破綻条件の制限値以内となる割合が，すべて
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の条件において 90％以上となった．
このことから，設計したゲインを使用することで高度 30kmで気球分離を行った後に定常滑空への移行

に成功する確率がは 90％以上あると考えられる．
最後に，飛行破綻を引き起こす可能性があるパラメータの検出を試みた．飛行破綻に陥ったシミュレー

ション時の不確定パラメータを平均し，どのようなパラメータが影響を与えているかの調査をした．その
結果，速度の制限に関しては CD に関する微係数が大きな影響を与えていることが分かった．特に CD が
小さい場合は速度の増加が大きい．また，荷重倍数の制限に関しては，CL，CD，Cm に関する微係数が複
合的に作用していることが分かった．迎角の制限についてはCm に関する微係数のうち，Cmα や，Cmδe が
大きく影響している．これらの微係数の推定精度を向上させることによって，モンテカルロシミュレー
ションの結果のばらつきを小さくし，ミッション成功率をより高めることができると考えられる．
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第 8章

結論

この章では本論文で得られた結論を述べる．

第 2章では，気球と UAVを用いた南極でのエアロゾル観測システムが開発された経緯を述べ，南極で
実施されてきたエアロゾル観測について，問題点や改良されてきた点について紹介した．特に問題となっ
ている点としては，低レイノルズ数かつ高亜音速領域となる高高度における飛行特性が定量的に分かって
いないという点がある．この低レイノルズ数かつ高亜音速領域における飛行特性を推定し，高高度におけ
る飛行を実現することが可能な制御計を設計することが本論文の主要テーマである．

第 3章では，新型の飛行制御装置の開発についてまとめた．高高度における飛行状態の空力特性を推定
するための試験システムを構築するにあたり，従来使用されていた飛行制御装置では，性能的に不十分で
あり，サーボ出力チャンネル数の増加や，演算能力の向上が必要であった．所望の性能を満たし，低温下
でも動作可能な飛行制御装置を開発することに成功した．

第 4章では，高高度における飛行状態の空力特性を推定するための，MPSBと呼ばれる装置の開発及
び，国内でのMPSBを用いた試験，南極においてエアロゾル観測とともに実施したMPSB試験について
まとめた．2022年 12月に南極昭和基地において高度 27kmから高度 12kmまでパラシュート降下を行い
MPSB試験を実施した．この試験では，MPSBの天秤データがロガーの不具合により取得できないトラ
ブルが生じたが，搭載していたカメラの映像から，パラシュートが UAVに及ぼす力を推定し，レイノル
ズ数が 4.0～5.0×104，マッハ数 0.3～0.4程度の空力特性推定を行うことができた．

第 5章では，MPSB試験より推定された空力特性の妥当性を確認するために，風洞試験を行い，同程度
のレイノルズ数状態における空力特性推定を実施し比較を行った．風洞試験の結果は一般的なレイノルズ
数変化による揚力係数及び抗力係数の変化傾向と定性的に一致することが確認できた．しかし，他の翼型
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で現れるような低レイノルズ数領域で揚力係数が非線形性をもつという特徴は確認されていない．
MPSB試験と風洞試験を比較した結果 10％から 20％の誤差が生じる結果となったが，レイノルズ数

が 4.0～5.0×104 かつマッハ数が 0.3～0.4という飛行状態で，空力特性を推定することができた．風洞試
験の結果が実際の飛行試験結果と比べ 10％～20％程度の誤差を生じ得ることが確認でき，風洞試験で取
得したデータを高高度飛行におけるゲイン設計に用いることが可能であることを示すことができた．

第 6章では，推定された空力特性を用いて制御システムの閉ループ極を確認しつつ，制御系のゲイン設
計を実施した．さらに，安定余裕，位相余裕が基準値以上であることも確認した．このように，定常飛行
状態でのゲインを設計し安定解析を実施した結果，地上から高度 30kmまでの範囲で機体を安定させるこ
とができるゲインを設計することができた．

第 7章では，モンテカルロシミュレーションを使用して，気球分離後の機首の引き起こし制御に関して
ロバスト性確認を行った．初期状態や各微係数をランダム変更し，モンテカルロシミュレーションを行っ
た結果，高度 30kmにて気球分離を行い，機首の引き起こしから定常滑空状態への移行に成功する確率が
90％以上あることを確認した．また，飛行破綻に寄与する微係数を特定した．これらの微係数の推定精
度を向上させることで，モデル化誤差がより小さくなり，モンテカルロシミュレーションの結果のばらつ
きが抑えられ，より成功率が上がると考えられる．

本研究では，MPSBという装置を開発し，低レイノルズ数かつ高亜音速領域という先行研究の例が少な
い飛行状態における空力特性推定を実施することができ，風洞試験の結果と比較することで，この方法の
有用性を実証することができた．今後の低レイノルズ数，高亜音速状態での空力特性の解明を行う上で，
大変有意義な結果を示したと言える．
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Appendix A 新型飛行制御装置ソフトウェ
ア詳細

第 3章で開発した新型飛行制御装置のソフトウェア内の各タスクの詳細について説明する．

1. DC (Data Center):

DCは各タスク間のデータのやりとりをメッセージバッファと呼ばれる仕組みで行うが，そのメッ
セージ送受信をコントロールするタスクである．このタスク DC内で受け取ったデータを必要なタ
スクにメッセージバッファによって送信する．

2. RCIN (RC signal INput):

RCINタスクでは RC受信機から制御装置に入力された PWM信号を読み取りチャンネル順に並べ
替え DCへ送信している．DCへ送信されたメッセージは SWITCH，OP，SOUTタスクに送信さ
れる．

3. SRVGEN (SeRVo signal GENeration):

NORMALタスク，PULLUPタスク，TESTタスク等の飛行制御タスクから送られてくる舵角デー
タ（物理値）をサーボを駆動するための指令値 (カウンタのカウント値)に変換するタスクである．
変換された指令値はオート/マニュアル切替のための SWITCHタスクに送られる．

4. SWITCH (auto/manual SWITCH):

RCIN タスクと SRVGEN タスクから送られたデータを受信する．RCIN から送られた オート/マ
ニュアル切り替え指令値を参照し，制御則によって計算された指令値とパイロットのプロポから送
信された指令値のどちらをサーボ駆動を行う SVOUTに送信するかを判断している．

5. SVOUT (SerVo signal OUTput):

このタスクでは SWITCHタスクより送信されてきたサーボへの指令値をサーボのデバイスドライ
バを介してサーボを駆動する．

6. SENSOR:

このタスクでは AD変換された AP-SENSORに搭載されているセンサのデータを読み取り DCへ
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送信している．DCへ送信されたメッセージは PVC，SOUTタスクへと送信される．
7. PVC (Physical Value Conversion):

SENSOR タスクにおいて読み込まれるデータはセンサから出力される電圧を AD 変換したもの
であるため，このままでは物理的な意味をもっていない．そのため，このタスクでは SENSOR

タスクから送信されたデータを物理的な値に変換している．また，変換したデータを DC 経由で
NORMAL，PULLUP，OPタスクへ送信している．

8. ANG (ANGle measurement):

このタスクでは迎角と横滑り角を測定するロータリーエンコーダの値を読み取る．
9. GX5:

このタスクではシリアルポート経由で送信されてきた GX5の姿勢角データを常に最新のデータに
更新しており，50Hzごとに最新のデータを DC経由で OP，SOUTタスクに送信している．また，
GX5より送信されてきた GNSSデータを受信し，次に述べるデータの並べ替えを行い OP，NAV，
SOUTタスクに送信している．

10. OP (flight mode OPeration):

このタスクでは制御のモード（以下に示す Normal,Glider,Pullup,）とタスクの管理を行っている．
各モードの遷移判定を行い，モードとタスクの切替を実施している．

11. NAV (NAVigation):

このタスクでは GNSSデータを使用して機体の誘導を行っている．誘導則より計算されたコマン
ドを次に述べる NORMAL，PULLUPタスクに送信している．

12. NORMAL (NORMAL automatic flight mode):

このタスクでは送信されてくるセンサのデータとコマンドを元に制御計算を行っている．このタス
ク内には．Normal，Gliderの 2つのモードが存在している．Normalモードは動力飛行を行うモー
ドであり，Gliderモードは滑空飛行を行うモードである．この制御装置の誘導・制御則は TECS及
び THCSを用いている 52)．

13. PULLUP (PULLUP maneuver):

このタスクは後述する気球分離ミッションを行う際に必要となる機首の引き起こし制御を実施し
ている．制御則は Gliderモードと同様であるがエレベータ舵角をトリムよりダウンにしないよう
にしている．NAVタスクから送信されてくる方位コマンドに従わずに，方位角を変化させない制
御を行っている．引き起こし終了の判定は機体のピッチ角が閾値以上になった場合としている．
NORMALタスク同様に制御則によって計算された舵角を SRVGENタスクに送信している．

14. TEST (servo TEST):

このタスクでは外部から送信された舵角テスト用の指令値を受け取り，SRVGENタスクに指令値
を送信している．
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15. SOUT0 to 4 (Serial communication OUTput 0 to 4):

これらのタスクはシリアル通信により外部へデータを送信するためのタスクである．５つのシリア
ルポートそれぞれにタスクが存在している．

16. SIN0 to 4 (Serial communication INput 0 to 4):

これらのタスクはシリアル通信により外部から送信されたデータを受信するタスクである．5つの
シリアルポートそれぞれにタスクが存在しており，このタスク内で各シリアルポートのボーレート
を決めている．また，バイナリデータで送信されてきたデータをシリアルポートに接続されている
機器に応じて物理値へ変換している．
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Appendix B 供試機体諸元

ここでは，供試機体である Phoenix-Sの機体諸元について述べる．

B.1 機体諸元

B.1.1 Phoenix-S各部の諸元
実測値であるものには名称に『*』を付記する．

全機

h 0.211 重心位置*（前縁から 45mmとして計算）
m 10.60 全備重量*[kg]

Ix 0.982 慣性能率*[kg·m2]

Iy 0.662 〃
Iz 1.586 〃
Izx −0.021 慣性乗積 [kg·m2]

e 0.60 飛行機効率
CD0 0.04 有害抵抗係数

主翼

a0 5.0 断面揚力勾配
Cmac −0.085 断面空力中心周りモーメント
iw 2.0 無揚力線取付角 [deg]（前縁上げ正）
S 0.575 翼面積*[m2]

b 2.77 スパン*[m]
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cr 0.281 翼根翼弦長*[m]

λ 0.448 テーパー比*

Λ 1.25 c/4線後退角*[deg]

Γ 2.35 上半角 [deg]

hnw 0.25 空力中心位置
Hw −1 翼取付位置*（1…高翼，0…中翼，−1…低翼）
k1 0.42 補助翼内弦位置*（半スパン基準）
k2 0.96 補助翼外弦位置*（半スパン基準）
ca/cw 0.19 翼根翼弦長比*（cw は補助翼弦長を含む）
τa 0.19 単位補助翼舵角による迎角変化
Kδa −0.09 アドバースヨーを発生する経験的要素

（文献 51)（6.2.2.1-9）に図示．）

翼胴

Vb
∗ 0.012 胴体容積*[m3]

水平尾翼

a0t 5.0 断面揚力勾配（NACA0009）
it −3.1 取付角*[deg]（前縁上げ正）
St 0.068 翼面積*[m2]

Se 0.018 昇降舵面積*[m2]

bt 0.510 スパン*[m]

crt 0.173 翼根翼弦長*[m]

λt 0.593 テーパー比*

Λt 7.7 c/4線後退角*[deg]

lwt 0.837 主翼翼根前縁から水平尾翼翼根前縁までの距離 [m]

hnt 0.25 空力中心位置
τe 0.48 単位昇降舵角による迎角変化（Se/St = 0.26）

（Se/St の比として文献 37)（p.83）に図示．）
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垂直尾翼

a0 f 5.0 断面揚力勾配
S f 0.053 翼面積*[m2]（露出面積）
Sr 0.016 方向舵面積*[m2]

b f 0.248 垂直尾翼翼幅*[m]（胴体より上の部分）
cr f 0.274 翼根翼弦長*[m]

λ f 0.569 テーパー比*

Λ f 36.0 c/4線後退角*[deg]

zb 0.02 垂直尾翼位置での胴体上面高さ*[m]（上に正）
lw f 0.679 主翼翼根前縁から垂直尾翼翼根前縁までの距離*[m]

hn f 0.25 空力中心位置
k1 f 0.00 方向舵内弦位置*（半スパン基準）
k2 f 0.93 方向舵外弦位置*（半スパン基準）
τr 0.51 単位方向舵角による迎角変化（Sr/S f = 0.30）

（Se/St の比として文献 37)（p.83）に図示．）

推進機

Rp 0.16 プロペラ半径*[m]

θ0.75 0.355 75ピッチ角 [rad]

cp 0.02 平均翼弦長*[m2]

Np 2 翼数*

a0p 4.9 断面揚力勾配

B.1.2 各部諸元をもとに算出される定数
主翼

A 13.3 アスペクト比
c̄ 0.213 平均空力翼弦 [m]（Mean Aerodynamic Chord, MAC）
xMAC 0.0191 翼根前縁からMAC前縁までの距離 [m]

aw 4.44 主翼揚力勾配
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翼胴

Vb 0.861 胴体容積比
awb 4.44 翼胴揚力勾配
hnwb 0.251 翼胴空力中心

水平尾翼

At 3.69 水平尾翼アスペクト比
c̄t 0.141 水平尾翼平均空力翼弦 [m]（水平尾翼MAC）
xMACt 0.0237 水平尾翼翼根前縁から水平尾翼MAC前縁までの距離 [m]

at 3.47 水平尾翼揚力勾配
lt 0.774 重心と水平尾翼空力中心間の距離 [m]

l̄t 0.781 翼胴空力中心と水平尾翼空力中心間の距離 [m]

VH 0.389 重心基準の水平尾翼容積比
V̄H 0.392 空力中心基準の水平尾翼容積比
εα 0.223 吹き下ろし角勾配
ae 1.67 昇降舵効率

全機

a 4.75 全機揚力勾配
ix 1.66 全機無揚力線の取り付け角 [deg]（前縁上げ正，舵角ゼロ）
hn 0.474 操縦桿固定中正点
Cm0 0.00378 全機ゼロ揚力におけるピッチングモーメント係数

垂直尾翼

A f 1.80 垂直尾翼有効アスペクト比
c̄ f 0.220 垂直尾翼平均空力翼弦 [m]（垂直尾翼MAC）
xMAC f 0.0543 垂直尾翼翼根前縁から垂直尾翼MAC前縁までの距離 [m]

a f 2.36 垂直尾翼揚力勾配
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z f 0.0763 垂直尾翼空力中心の高さ [m]（上方正）
z fδ r 0.115 方向舵面中心の x軸からの高さ [m]（上方正）
l f 0.772 重心と垂直尾翼空力中心間距離 [m]

Vf 0.0244 垂直尾翼容積比
ar 1.20 方向舵効率

推進機
σ 0.0796 ソリディティ
λ0 0.237 推力ゼロとなる周速比
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B.2 定式化

B.2.1 諸元より算出される定数
主翼
アスペクト比

A =
b2

S
(B.1)

平均空力翼弦（Mean Aerodynamic Chord, MAC）

c̄ =
2
3

cr
1+λ +λ 2

1+λ
(B.2)

翼根前縁からMAC前縁までの距離

xMAC =
1+2λ

12(1+λ )
((1−λ )cr +2b tanΛ) (B.3)

主翼揚力勾配

aw =
a0 cosΛ

1+a0 cosΛ/(πA)
(B.4)

翼胴
胴体容積比

Vb =
Vb

∗

Sc̄
(B.5)

翼胴揚力勾配

awb = aw (B.6)

翼胴空力中心

hnwb = hnw −2
Vb

awb
(B.7)

水平尾翼
水平尾翼アスペクト比

At =
bt

2

St
(B.8)
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水平尾翼平均空力翼弦（水平尾翼MAC）

c̄t =
2
3

crt

1+λt +λt
2

1+λt
(B.9)

水平尾翼翼根前縁から水平尾翼MAC前縁までの距離

xMACt =
1+2λt

12(1+λt)
((1−λt)crt +2bt tanΛt) (B.10)

水平尾翼揚力勾配

at =
a0t cosΛt

1+a0t cosΛt/(πAt)
(B.11)

重心と水平尾翼空力中心間の距離

lt = lwt − xMAC −hc̄+ xMACt +hnt c̄t (B.12)

翼胴空力中心と水平尾翼空力中心間の距離

l̄t = lt − c̄
(
hnwb −h

)
(B.13)

重心基準の水平尾翼容積比

VH =
ltSt

c̄S
(B.14)

空力中心基準の水平尾翼容積比

V̄H =
l̄tSt

c̄S
(B.15)

吹き下ろし角勾配

εα =
2awb

πA
(B.16)

昇降舵効率

ae = atτe (B.17)

全機
全機揚力勾配

a = awb

(
1+

at

awb

St

S
(1− εα)

)
(B.18)
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全機無揚力線の取り付け角（前縁上げ正，舵角ゼロ）

ix = iw +
at

a
St

S
it (B.19)

操縦桿固定中正点

hn = hnwb +
at

a
V̄H (1− εα) (B.20)

全機ゼロ揚力におけるピッチングモーメント係数

Cm0 =Cmac −V̄Hat it

(
1− at

a
St

S
(1− εα)

)
(B.21)

垂直尾翼
垂直尾翼有効アスペクト比

A f = 1.55
b f

2

S f
(B.22)

垂直尾翼平均空力翼弦（垂直尾翼MAC）

c̄ f =
2
3

cr f

1+λ f +λ f
2

1+λ f
(B.23)

垂直尾翼翼根前縁から垂直尾翼MAC前縁までの距離

xMAC f =
1+2λ f

12
(
1+λ f

) ((1−λ f
)

cr f +2b f tanΛ f

)
(B.24)

垂直尾翼揚力勾配

a f =
a0 f cosΛ f

1+a0 f cosΛ f /
(
πA f

) (B.25)

垂直尾翼空力中心の高さ（上方正）

z f =
b f

6
1+2λ f

1+λ f
+ zb (B.26)

方向舵面中心の x軸からの高さ（上方正）

z fδ r = b f
k1 f + k2 f

2
(B.27)

重心と垂直尾翼空力中心間距離

l f = lw f − xMAC −hc̄+ xMAC f +hn f c̄ f (B.28)
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垂直尾翼容積比

Vf =
S f l f

Sb
(B.29)

方向舵効率

ar = a f τr (B.30)

推進機
ソリディティ

σ =
Npcp

πRp
(B.31)

推力ゼロとなる周速比

λ0 =
2
3

θ0.75 (B.32)
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Appendix C 南極 MPSB試験詳細

第 4章で説明した南極でのMPSB試験の詳細データについて説明する．以降に示す図の白色背景部は
気球上昇中の区間を，ピンク色背景部はパラシュート降下中の区間を，黄色背景部は引き起こしの区間
を，水色背景部は滑空モード中の区間をそれぞれ示している．

C.1 全試験区間
まず，気球放球から気球分離，パラシュート降下，滑空帰還，着地までの全区間にわたっての試験結果

について説明する．

図 C.1 気圧高度時間履歴データ

図 C.1は全試験区間における気圧高度の時間履歴データである．高度 28kmまで上昇後，降下を開始し
高度 12kmでパラシュート分離を行い，その後機首の引き起こしを実施し滑空飛行へと移行している．
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図 C.2 Indicated Air Speed (IAS)時間履歴データ

図 C.2は全試験区間における指示対気速度 (IAS)の時間履歴データを示す．気球上昇中は IAS0m/sを
示し，パラシュート降下中は 20m/s程度の IASを示している部分と，10m/s程度 IASを示している部分
が存在する．この原因については後述する．パラシュート分離後は引き起こし及び滑空に移行するが，滑
空開始直後は，速度が 50m/sを近い速度となっている．
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図 C.3 加速度時間履歴データ

図 C.3は全試験区間における UAVに搭載した IMUセンサの加速度出力を示している．気球による上
昇中は Axが-10m/s2 を示し，Ay，Azは 0m/s2 を示している．これは機首が鉛直下向きとなって上昇し
ていることを示している．また，パラシュート降下中は Axが-10～-6m/s2 を示し，Ayは-1.5～1.5m/s2 を
示し，Azは，0～7m/s2 を示している．パラシュート降下中の加速度についての詳細は後述する．また，
滑空開始直後は，Ax，Ay，Azともに大きく値がばらついているが，時間経過とともに Axは-2m/s2 に，
Ayは 0m/s2 に，Azは-10m/s2 程度に落ち着いている．
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図 C.4 角速度時間履歴データ

図 C.4は全試験区間における UAVに搭載した IMUセンサの角速度出力を示している．気球上昇中は
すべての角速度は 0付近で振動的である．気球分離直前が最も振幅が小さくなっている．これは成層圏内
で気流が安定しており，さらに高度が高くなるほど，空気密度が小さくなり，気流の影響を受けにくいた
めと考えられる．気球分離後のパラシュート降下中は，各角速度ともに振動している．ピッチング角速度
については気球分離直後及びパラシュート分離直後に大きく振動していることが分かる．これはピッチン
グ角速度を抑えていた機体軸 X軸方向に生じていた力が，気球分離およびパラシュート分離により瞬間
的に無くなったために生じたと考えられる．また，滑空開始直後はすべての角速度が振動していたが，時
間経過とともに 0付近で安定していることが分かる．
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図 C.5 オイラー角時間履歴データ

図 C.5は全試験区間における UAVに搭載した IMUセンサの姿勢角 (オイラー角)出力の時間履歴デー
タを示している．気球上昇中及びパラシュート降下中はバンク角は常に変化している．また，ピッチ角は
気球上昇中は-90degとなっており，機首が鉛直下向きとなっていることを示している．パラシュート降
下中のピッチ角は，パラシュート降下直後は-80deg程度であるが，後半は-50deg程度となっている．方
位角は気球上昇中及びパラシュート降下中に常に変化しているが，気球上中の後半では安定している．こ
れは角速度で述べた通り，高度が高く気流の影響が少ないためと考えられる．滑空開始直後はオイラー角
の変動が大きいものの，時間経過とともに安定していることが分かる．
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図 C.6 舵角時間履歴データ

図 C.6は全試験区間における UAVの舵角コマンドの時間履歴データを示している．気球上昇中及びパ
ラシュート降下中は全舵角動いていない．パラシュート分離後から舵角が動き始めている．滑空中に舵角
コマンドが大きく動いている箇所が存在するが，これについては意図したものではなくノイズが入り込ん
でいる．
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C.2 気球分離直前
次に気球分離直前のデータについて示す．

図 C.7 気圧高度時間履歴データ (気球分離直前)

図 C.7は気球分離直前の気圧高度の時間履歴データを示している．高度 28.6kmが最大高度は 28.7km

を記録している．高度 30km付近では高度上昇による気圧変化が小さいため，気圧高度計の分解能は低下
する．この高度帯での分解能は 150m程度である．
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図 C.8 Indicated Air Speed (IAS)時間履歴データ (気球分離直前)

図 C.8は気球分離直前の指示対気速度 (IAS)の時間履歴データを示している．1m/s程度の値を示して
いるが，動圧測定用の微差圧センサの誤差範囲であると考えられる．速度の二乗に比例して動圧が増加し
ていくため，低速度域では測定誤差が大きくなる．
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図 C.9 加速度時間履歴データ (気球分離直前)

図 C.9は気球分離直前の IMUセンサの加速度出力の時間履歴データを示している．Axが気球分離と
ともに-10m/s2 から 0m/s2 となっている．気球により生じていた重力に対する反力が気球分離とともに瞬
間的に無くなったことを示している．Azについても 1m/s2 から 0m/s2 となっている．
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図 C.10 角速度時間履歴データ (気球分離直前)

図 C.10は気球分離直前の IMUセンサの角速度出力の時間履歴データを示している．気球分離直前は
角速度の変化は穏やかであり，ロール角速度は± 10deg/s以内，ピッチ角速度及びヨー角速度は± 3deg/s

以内である．
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図 C.11 オイラー角時間履歴データ (気球分離直前)

図 C.11は気球分離直前の IMUセンサの姿勢角 (オイラー角)出力の時間履歴データを示している．気
球上昇中のピッチ角は-90deg～-75deg程度となっている．
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図 C.12 舵角時間履歴データ (気球分離直前)

図 C.12は気球分離直前の UAVの舵角コマンドの時間履歴データを示している．全舵角動いていない
ことが確認できる．
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C.3 パラシュート降下中
次にパラシュート降下中のデータについて示す．

図 C.13 気圧高度時間履歴データ (パラシュート降下中)

図 C.13はパラシュート降下中の気圧高度の時間履歴データを示している．高度 28kmから高度 12km

まで降下していることが分かる．
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図 C.14 Indicated Air Speed (IAS)時間履歴データ (パラシュート降下中)

図 C.15 迎角及び横滑り角時間履歴データ (パラシュート降下中)
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図 C.14はパラシュート降下中の指示対気速度 (IAS)の時間履歴データを示し，図 C.15はパラシュー
ト降下中の迎角及び横滑り角の時間履歴データを示している．気球分離後，速度が上昇していき，6890

秒付近で IAS18m/s程度で安定した後に，6920秒付近で 10m/s程度に変化している．この時の迎角，横
滑り角を確認すると 6890秒～6920秒の間では迎角，横滑り角は適正な範囲（迎角-5deg～15deg，横滑り
角-10～10deg）にあるが 6920秒以降は，適正な範囲にないことが分かる．穴が開いていないパラシュー
トが安定する迎角は 0degではなく，約± 20deg程度 31) とされているためパラシュート降下中の機体の
釣り合う位置は 2 箇所存在し，6920 秒付近で変化している．UAV に搭載していたカメラ映像よりパラ
シュートの位置が変化していることも確認されている．

図 C.16 加速度時間履歴データ (パラシュート降下中)

図 C.16はパラシュート降下中の IMUセンサの加速度出力の時間履歴データを示している．気球分離
後に速度増加とともに Axが 0m/s2 から-10m/s2 に変化している．また，Azも速度増加とともに 0m/s2 か
ら 4～5m/s2 程度まで変化していることが分かる．これらの加速度の方向はパラシュートによって生じる
力の方向 (機体軸 X軸は負の方向，機体軸 Z軸は正の方向)と一致している．また，UAVとパラシュート
の釣り合い位置が変化した 6920秒付近で Ax，Azが変化していることも確認できる．
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図 C.17 角速度時間履歴データ (パラシュート降下中)

図 C.17はパラシュート降下中の IMUセンサの角速度出力の時間履歴データを示している．ロール角
速度は 6900～6920秒の区間では 40deg/sで安定しており，その後は振動している．ピッチ角速度は気球
分離直後は± 100deg/s程度で振動しているものの，時間経過とともに安定している．ヨー角速度につい
てはパラシュート降下中± 20deg/sの範囲内で振動している．
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図 C.18 オイラー角時間履歴データ (パラシュート降下中)

図 C.18 はパラシュート降下中の IMU センサの姿勢角 (オイラー角) 出力の時間履歴データを示して
いる．ピッチ角は気球分離直後に-90deg から-50deg 程度まで変化し，その後，-90deg に戻っている．
IASが 18m/s程度で安定となる 6890～6920秒の区間ではピッチ角が徐々に増加していることが分かる．
6900～6920秒の区間ではピッチ角が-60deg程度，ロール角が-130～-120deg程度で安定している．その
後，UAVとパラシュートの釣り合い位置が変化した 6920秒付近以降ではピッチ角が-50deg，ロール角が
180degで安定している．ピッチ角-50degの背面飛行状態で降下していたと考えられる．
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図 C.19 舵角時間履歴データ (パラシュート降下中)

図 C.19はパラシュート降下中の UAVの舵角コマンドの時間履歴データを示している．全舵角動いて
いないことが確認できる．
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C.4 引き起こしモード中
次に引き起こしモード中のデータについて示す．

図 C.20 気圧高度時間履歴データ (引き起こしモード中)

図 C.20は引き起こしモード中の気圧高度の時間履歴データを示している．高度 12.85kmから 12.7km

まで降下している．
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図 C.21 Indicated Air Speed (IAS)時間履歴データ (引き起こしモード中)

図 C.22 Indicated Air Speed (IAS)時間履歴データ (引き起こしモード中)
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図 C.21は引き起こしモード中の指示対気速度 (IAS)の時間履歴データを示し，図 C.22はパラシュート
降下中の迎角及び横滑り角の時間履歴データを示している．パラシュート分離時に IAS7m/s程度であっ
たが引き起こし完了時には IAS20m/s 程度となっている．迎角 α はパラシュート分離時は 0deg 程度で
あったが，7135～7135.8秒の区間では迎角が負となっている区間が存在する．迎角センサとして五孔ピ
トー静圧管を使用している．この五孔ピトー静圧管は 5m/s間隔で動圧で較正を行っているが，較正した
動圧間の値には大きく誤差がでることが確認されている．7135～7135.8秒の区間はデータとしての信頼
性が低い，7135.8秒以降は迎角 0～15degの範囲であることが分かる．

図 C.23 加速度時間履歴データ (引き起こしモード中)

図 C.16はパラシュート降下中の IMUセンサの加速度出力の時間履歴データを示している．7135秒付
近で Axが-8m/s2 から 0m/s2 に変化している．この時，パラシュートが分離されたと考えられる．Azは
7135秒のパラシュート分離後に 5m/s2 付近から減少していき，引き起こしが完了するまでに-20m/s2 程度
までに変化している．
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図 C.24 角速度時間履歴データ (引き起こしモード中)

図 C.24は引き起こしモード中の IMUセンサの角速度出力の時間履歴データを示している．引き起こ
し中のロール角速度は-100deg/s～20deg/s程度，ヨー角速度は-40～20deg/s程度である．ピッチング角速
度は分離直後に上昇し，100deg/s程度となり，その後はピッチング角速度は振動しつつ，平均的には 40

～50deg/s程度でピッチアップしていることが分かる．
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図 C.25 オイラー角時間履歴データ (引き起こしモード中)

図 C.25は引き起こしモード中の IMUセンサの姿勢角 (オイラー角)出力の時間履歴データを示してい
る．ピッチ角はパラシュート分離直後に，-50degから-60degまで一時的に減少したもののその後は，徐々
に上昇し，ピッチ角-10degとなり引き起こしを完了している．方位角はパラシュート分離後に 0degから
180degに変化しており，背面状態から引き起こしが行われたと考えられる．
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図 C.26 舵角時間履歴データ (引き起こしモード中)

図 C.26は引き起こしモード中のUAVの舵角コマンドの時間履歴データを示している．引き起こしモー
ドに入った直後からフラップが徐々に動き 0deg から 30deg に変化している．エレベータ舵角は-40deg

～-20degの範囲で使用されている．1秒以上エレベータフルアップ (δe=-40deg)となっている．プルアッ
プが完了した後にフラップは徐々に 30degから 0degに戻るコマンドが送られている．
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C.5 滑空モード中
最後に滑空モード中のデータを示す．

C.5.1 滑空モード中の制御則
南極で実施した MPSB 試験時の縦の制御則には Total Energy Control System (TECS) ではなく，図

C.27に示すようなピッチ角制御を用いていた．インナーループにピッチダンパーが組み込まれ，ピッチ
角フィードバックに PI制御を実施している．ピッチ角のコマンドは予め予想されたピッチ角と速度の関
係を元に決定する．予め予想されたピッチ角と速度の関係に誤差があった場合に，ピッチ角コマンドを修
正するため，速度偏差の積分値を用いる．速度偏差の積分を行う際には，ピッチ角が安定している必要が
ある．そのため，速度偏差の積分を行う条件として，ピッチ角の偏差の二乗とピッチ角速度の二乗の和が
一定値以下の時のみという制限を入れた．また，ピッチ角を維持するためにピッチ角が著しく減少（ピッ
チ角コマンド-10deg）または増加（ピッチ角コマンド +10deg）した際に，ピッチ角コマンドに近づける
ために，ピッチ角がコマンドより増加している場合は，ピッチ角を減少させる方向に，ピッチ角がコマン
ドより減少している場合は，ピッチ角を増加させる方向にエレベータを作動させる仕組みが入っている．

図 C.27 滑空モード中の制御則のブロック線図
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C.5.2 滑空モード中の飛行データ

図 C.28 気圧高度時間履歴データ (滑空モード中)

図 C.28 は滑空モード中の気圧高度の時間履歴データを示している．高度 12km から高度 6km 程度ま
で急激に降下 (降下速度 80m/s程度)し，その後は降下速度が緩やか (5.5m/s程度)になっていることが分
かる．
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図 C.29 Indicated Air Speed (IAS)時間履歴データ (滑空モード中)

図 C.30 Indicated Air Speed (IAS)時間履歴データ (滑空モード中)
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図 C.29は滑空モード中の指示対気速度 (IAS)の時間履歴データを示し，図 C.30はパラシュート降下
中の迎角及び横滑り角の時間履歴データを示している．引き起こし完了後に IAS が増加していき 50m/s

近くの値が測定されている．7150秒から 7230秒にかけて IASが 48m/s程度で一定値となっている区間
が存在するが，この区間は動圧測定用の微差圧センサの定格を超えているため，一定の値となっている．
迎角，横滑り角については 7150秒から 7230秒にかけては動圧が非常に大きく微差圧センサの定格を

超えているため，五孔ピトー静圧管による測定ができていない．7250秒近辺から IASが 25～30m/sとな
り安定している．迎角，横滑り角については 7400秒から 7460秒の区間で迎角，横滑り角の値が増加し
ているが，五孔ピトー静圧管の較正が行われた IAS25m/sと IAS30m/sの間に位置し，測定精度が悪い区
間である．7460秒付近で速度帯が変化し値が大きく変化している．7500秒以降は迎角 3deg程度，横滑
り角 0deg程度で安定して飛行している．

図 C.31 滑空モード中の縦運動の制御に関する値の時間履歴データ，

図 C.31は滑空モード中の指示対気速度 IAS，ピッチ角 (θ )，速度偏差の積分値 (IVe)，ピッチ角偏差 (θe)

の時間履歴データを示している．赤色線は速度コマンド，ピッチ角コマンドをそれぞれ示している．速度
偏差の積分値 (IVe)はピッチ角が安定した 7250秒付近から増加していることが分かる．ピッチ角コマン
ドも IVe の増加に従い変化し，ピッチ角もピッチ角コマンドに追従していることが分かる．7500秒付近
で速度コマンドに速度が追従し，その後は安定した飛行を行っている．
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図 C.32 加速度時間履歴データ (滑空モード中)

図 C.32は滑空モード中の IMUセンサの加速度出力の時間履歴データを示している．滑空開始から安
定した飛行を開始する 7250秒付近までは，加速度は IASの増加と連動して変化している．IASの増加に
従い，Axは 0m/s2 から-10m/s2 に変化している．これは速度増加に従い，UAVの抗力が増加しているこ
とを示している．また，Azは，IASの増加に従い-10m/s2 から-50m/s2 まで変化している．これは速度増
加に従い，UAVの揚力が増加していることを示している．さらに Azは，加速度センサの定格 (-50m/s2

程度)を超えている．飛行速度が安定した 7500秒以降は，Axが-2m/s2 程度，Azが-10m/s2 程度で安定し
ている．
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図 C.33 角速度時間履歴データ (滑空モード中)

図 C.33は滑空モード中の IMUセンサの角速度出力の時間履歴データを示している．速度が増加して
いるタイミングで角速度も振動していることが分かる．ロール角速度は-100deg/s程度となっており，速
度増加時は左にロールしていたことが分かる．また，ピッチ角速度は速度増加時に± 100deg/sの範囲内
で振動している．ピッチ角が著しく変化したために，ピッチ角維持のためにエレベータが作動し大きな
ピッチ角速度が生じている．ヨー角速度についても速度増加時に± 120deg/s程度の範囲で振動している．
7250秒以降はすべての角速度が 0deg/s付近で安定している．
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図 C.34 オイラー角時間履歴データ (滑空モード中)

図 C.34 は滑空モード中のの IMU センサの姿勢角 (オイラー角) 出力の時間履歴データを示している．
滑空開始後の速度が増加していたタイミングでバンク角は-50～-100deg 程度となっている．図 C.4 で
ロール角速度が負となり左にロールしていたことと整合する．また，ピッチ角は-20deg程度を記録して
いる．ピッチ角コマンド± 10degよりピッチ角が増加もしくは，減少した際にピッチ角を維持する仕組み
が機能していることがわかる．7250秒後は安定している．ピッチ角は 7250秒から 7500秒にかけてピッ
チ角コマンドが修正されるに従い，緩やかに変化していることがわかる．



Appendix C南極MPSB試験詳細 167

図 C.35 舵角時間履歴データ (滑空モード中)

図 C.35は滑空モード中の UAVの舵角コマンドの時間履歴データを示している．速度増加時にエルロ
ンが +3deg程度動いていることが分かる．速度増加時に生じていた左にロールしていた現象はこの舵角
コマンドによるものと考えられる．また，速度増加時にはエレベータが-20deg程度まで動いている．ピッ
チ角を維持するためのコマンドである．エレベータ舵角は速度が安定している 7500 秒以降は-5deg と
なっていることから本来のトリム舵角と初期のトリム舵角に差があったことが分かる．ラダーに関しては
大きな動きは見られず，フラップの舵角は 0degで一定である．滑空モード中に不定期に舵角コマンドに
ノイズが入っていることも確認できる．
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Appendix D 使用微係数について

使用した微係数について説明する．
風洞試験，MPSB試験，DATCOM推算値を参考に決定した．

D.1 静的微係数
迎角，横滑り角による静的微係数については，飛行試験及び風洞試験で推定した値を用いることとし

た．これらの微係数は高度 0km，15km，24km，33kmに相当するデータを取得している．レイノルズ数
をパラメータとして，これら 4点の値を線形近似した直線で各レイノルズ数における微係数として扱うこ
ととした．例として，CL0 について示す．図 D.1は高度 0km，15km，24km，33kmでの飛行状態に相当
するレイノルズ数で取得されたデータである．青色は通常の飛行試験で取得されたデータであり，オレン
ジ色で示すデータは風洞試験で取得されたデータである．図 D.2に示すデータは図 D.1で示したデータ
を青色点で示している．横軸はレイノルズ数表示に変換している．図 D.2のオレンジ線は最小二乗法を用
いて線形近似した直線である．各レイノルズ数に対応する微係数としてこの近似線を用いている．図 D.3

～図 D.20はCLα，CD0，CDα，CDα2，Cm0，Cmα，CYβ，Clβ，Cnβ について同様に示したグラフである．

図 D.1 CL0 高度ごと比較 図 D.2 CL0 近似式
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図 D.3 CLα 高度ごと比較 図 D.4 CLα 近似式

図 D.5 CD0 高度ごと比較 図 D.6 CD0 近似式

図 D.7 CDα 高度ごと比較 図 D.8 CDα 近似式
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図 D.9 CDα2 高度ごと比較 図 D.10 CDα2 近似式

図 D.11 Cm0 高度ごと比較 図 D.12 Cm0 近似式

図 D.13 Cmα 高度ごと比較 図 D.14 Cmα 近似式
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図 D.15 CYβ 高度ごと比較 図 D.16 CYβ 近似式

図 D.17 Clβ 高度ごと比較 図 D.18 Clβ 近似式

図 D.19 Cnβ 高度ごと比較 図 D.20 Cnβ 近似式
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D.2 動的微係数

D.2.1 風洞試験で測定を実施した微係数
動的な微係数のうち風洞試験で実施できた微係数については，風洞試験にて推定した値と DATCOM51)

を用いて推定した微係数のレイノルズ数変化に対する変化傾向より決定した．図 D.21 は風洞試験及び
DATCOMで推定した Cmq を利用して，微係数を決定した方法について示している．横軸にレイノルズ数
を示し，縦軸に微係数の値を示している．赤丸が風洞試験データ（高度 15,19,24km相当）を示し，青丸が
DATCOMを用いて推定したデータ（高度 15,19,24km相当）を示している．細い赤実線は風洞試験デー
タ 3 点（高度 15,19,24km 相当）の平均を示し，細い青実線は DATCOM データ 3 点（高度 15,19,24km

相当）の平均値を示している．太い青色実線は DATCOM を用いて推定した高度 0km～26km までの推
定値である．高度 26km より高い高度のレイノルズ数領域では DATCOM で対応できず計算できていな
い．DATCOM データをレイノルズ数をパラメータとして近似式を計算し高度 26km より高い高度での
DATCOMデータの外挿を行った．青色破線が外挿したデータを示している．この高度 0km～26kmまで
の DATCOMデータ及び高度 26km～33kmまでの外挿データと風洞試験データの 3点平均と DATCOM

データの 3点平均の比を用いて使用する微係数を決定した．
CYp，Clp，Clr，Cnr に関しても同様に実施した．図 D.22～図 D.25にCmq 同様の図を示す．

図 D.21 Cmq
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図 D.22 CYp

図 D.23 Clp

CYr に関して
CYr は風洞試験データを取得したものの比較対象となる推定値が DATCOMより計算されないため，風

洞試験にて推定できた他の動的微係数と DATCOMにて推定された値の関係から推定を試みた．図 D.26

はCmq，CYp，Clp，Clr，Cnr の DATCOMにて推定した高度 15km,19km,24kmでの飛行状態に相当する微
係数の平均値を 1とした時の DATCOMデータの値を示している．赤太線は 5つの微係数の平均値であ
る．風洞試験で取得した微係数と DATCOMで推定した微係数の関係が図 D.26のような関係になると仮
定して，CYr のレイノルズ数変化に対する微係数変化を示した図が図 D.27である．赤点が風洞試験にて
推定して CYr であり，細い赤線がこの 3点の平均値を示している．この平均値に図 D.26の赤線をレイノ
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図 D.24 Clr

図 D.25 Cnr

ルズ数変化に対応させて推定したCYr の値が図 D.27の太い赤線で示す値である．
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図 D.26 動的微係数の風洞試験と DATCOMとの比

図 D.27 CYr

Cnp に関して
Cnp も他の動的微係数同様に DATCOMのデータから推定を行おうと考えたが，図 D.28に示すように

DATCOMの Cnp の値はレイノルズ数変化により符号が入れ替わるため，上に示した方法を用いるのは適
切ではないと考えられる．図 D.29に使用する微係数の値を決定する際に用いた図を示す．赤点が風洞試
験にて推定した値，青実線が高度 15km と 24km の DATCOM データを結ぶ線を示し，青色点線が高度
0kmと 15kmの DATCOMデータを結ぶ線を示し，青色破線が高度 24kmと 33kmの DATCOMデータを
結ぶ線を示している．赤色実線は風洞試験にて推定した値を最小二乗法を用いて作成した近似線である．
この赤色実線と青色実線の二つの直線の傾きの比を用いて，風洞試験から推定した値の外挿を行った．外
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挿して得られた直線が赤色点線と赤色破線である．

図 D.28 Cnp 推定値 (風洞試験及び DATCOM)

図 D.29 使用Cnp 決定図

D.2.2 風洞試験で測定されていない微係数
風洞試験で計測されていない CLq，CLα̇，Cmα̇ については，Cmq，CYp，Clp，Clr，Cnr の風洞試験による

推定値 (高度 15,19,24km)の平均値と DATCOMによる推定値 (高度 15,19,24km)の平均値をの比を用い
た．表 D.1に風洞試験データと DATCOMデータの 3点（高度 15,19,24km相当）の平均値とその平均値
のそれぞれの微係数での比を示す．このそれぞれの微係数の比の平均値を DATCOMデータから使用する
微係数への変化係数とした．図 D.30～図 D.32に使用する微係数のレイノルズ数との関係を示す．各図の
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赤色実線が使用する微係数である．

表 D.1 風洞試験データ，DATCOMデータ（高度 15,19,24km相当の平均値）

Cmq CYp Clp Clr Cnr

風洞試験データ平均値 -21.23 -0.248 -0.582 0.187 -0.0497

DATCOMデータ平均値 -13.60 -0.182 -0.455 0.104 -0.0416

風洞試験 / DATCOM平均値 1.56 1.35 1.27 1.79 1.19

図 D.30 使用CLq 決定図
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図 D.31 使用CLα̇ 決定図

図 D.32 使用Cmα̇ 決定図
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Appendix E 縦，横の誘導制御則について
について

機体の制御系に関する TECS，THCSについての詳細な説明を行う．参考文献 44, 52) を参照した．

E.1 TECS

E.1.1 縦の誘導則
縦の制御側では加速度 V̇ および経路角 Γが指令値となっているが，実際の運用においては速度および

高度を指定する方が運用しやすい．そこで以下のようにして速度指令値 Vcmd，高度指令値 hcmd から加速
度指令値 ˙Vcmd と経路角指令値 Γcmd への変換を行う．但し，経路角は小さいものと仮定する．

˙Vcmd = Kv(Vcmd −V ) (E.1)

Γcmd = Kh
hcmd −h

V
(E.2)

Kv および Kh は速度と高度に関する誘導ゲインである．また，経路角指令値は過大な値が指定されるこ
とが無いよう，制限を設ける (|Γcmd | ≤ Γlimit )．図 E.1に誘導則のブロック線図を示す．

図 E.1 縦の誘導則
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E.1.2 縦の制御則
縦の制御において，指令値は経路角 Γと加速度 V̇ とし，偏差をフィードバックすることで必要なスロッ

トル操作量，エレベータ操作量を得る方法 (PI制御)を採用している．縦の制御則の原理について示す．
航空機を質点とみなしたとき，機体の全エネルギー E は，

E =
1
2

mV 2 +mgh (E.3)

となる．したがって，エネルギー変化率 E は，

Ė = mVV̇ +mgḣ

= mgV
(

V̇
g
+

ḣ
V

)
(E.4)

≈ mgV
(

V̇
g
+Γ

)
(E.5)

と表すことができる．但し，機体重量 mは一定であり，経路角 Γは小さいと仮定する (ḣ =V sinΓ ≈V Γ )．
ここで，速度変化を表す経路方程式は，

mV̇ =−mgsinΓ+T −D (E.6)

であり，必要推力 TR は，

TR = mV̇ +mgsinΓ+D (E.7)

≈ mg
(

V̇
g
+Γ

)
+D

である．初期推力は抵抗と釣り合っており，抵抗の変化は小さいと仮定すると，必要推力の変化量 ∆TR

は，

∆TR = mg
(

∆V̇
g

+∆Γ
)

(E.8)

=
Ė
V
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となる．このことから航空機の全エネルギーは推力によって直接生み出すことが可能であると言える．し
たがって，必要なスロットル操作量 dt，経路角偏差を Γe，加速度偏差を V̇e と表し，比例・積分制御を用
いると次のように決定できる．

dt =
(

KpN +
KIN

s

)(
V̇e

g
+Γe

)
(E.9)

但し，KPN，KIN はそれぞれ比例，積分ゲインであり，sはラプラス演算子である．
このようにして推力によって得られたエネルギーをエレベータにより運動エネルギーと位置エネルギー

に分配する．スロットル操作量と同様に考えると，次のようにエレベータ操作量 deを決定できる．

de =
(

KpE +
KIE

s

)(
V̇e

g
−Γe

)
(E.10)

但し，KPE，KIE はそれぞれ比例，積分ゲインである．
また，旋回時の高度降下を抑えるためにヨー角速度 R のフィードフォワード要素を追加する．図 E.2

に縦の制御則のブロック図を示す．

図 E.2 縦の制御則

E.2 THCS

E.2.1 横の誘導則
横の制御則では対地コース変化率 χ̇ 及び横加速度 Ay が指令値となっているが，横加速度については制

御が目的なので（横加速度指令値 Ayc は常にゼロ），横の誘導則では対地コース変化率指令値 χ̇cmd を対
地コース指令値 χcmd より生成する．また，直線飛行と旋回飛行で目標経路との誤差 (Cross Track Error，
XTE)を解消する方法を切り替えることで，制御成績の向上を図っている．
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直線飛行時
現在地から飛行経路上の目標点までの，大きさ一定のベクトル L の方向を対地コース指令値とするこ

とで，XTEを減少させつつ，滑らかに直線経路を飛行させる誘導則である (図 E.3)．これは位置情報から
Lベクトルの方向を決定するので，フィードバックを基本とした誘導則である．

図 E.3 直線飛行時の誘導方法

また，この誘導則のブロック図を図 E.4に示す．経路誘導に関しては減衰効果を狙って PD制御を採用
している．

図 E.4 横の誘導則ブロック図（直線飛行時）

旋回飛行時
旋回飛行時は対地円を目標経路とする事で，滑らかに直線飛行へと移行させることを目的としている．

定常風が存在する状態で対地の円を描くためには，風下側での旋回時にはバンク角を深く，風上側での旋
回時にはバンク角を浅くする必要がある．釣り合い旋回を仮定すれば，

Ψ̇ =
g
V

ϕ (E.11)

という関係が成立するため，方位角変化率 Ψ̇も時々刻々と変化させる必要がある．そのため，誘導則で
その指令値をフィードフォワード要素として生成する．
図 E.5に示すような座標系を考える．
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図 E.5 座標系の定義

ここで，Va は対気速度ベクトル，Vgs は対地速度ベクトル，W は風ベクトル，ψ は方位角，χ は対地
コース (Course Over Ground，COG)，∆ψ は方位角と COGとの差である．速度，高度ともに一定であり，
横滑りが無いものとすると，定常風が存在する状況で半径 Rt の対地円を描くための方位角変化率 ψ̇ は以
下のように表すことができる．

ψ = χ +∆ψ の関係を微分すると，

dψ
dt

=
dχ
dt

+
d∆ψ

dt
(E.12)

となる．ここで，半径 Rt の対地円を描くことから，

dχ
dt

=
Vgs

Rt
(E.13)

の関係がある．また，

sin∆ψ =
|Vgs ×Va|
|Vgs||Va|

=
VaW cosψ

VgsVa
=

W
Vgs

cosψ (E.14)

となるので，これを微分すると，

d∆ψ
dt

cos∆ψ =
VaW 2ψ̇cosψ2 −Vgs

2W ψ̇ sinψ
Vgs

3 (E.15)

となる．ここで式 (E.14)から，

cos∆ψ =

√
1−

(
W
Vgs

cosψ
)2

(E.16)
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が得られ，これを式 E.15に代入すると，

d∆ψ
dt

=
VaW 2ψ̇cosψ2 −Vgs

2W ψ̇ sinψ

Vgs
3　

√
1−

(
W
Vgs

cosψ
)2

(E.17)

となるので，最終的に式 (E.12)，(E.13)，(E.17)から，

dψ
dt

=
Vgs

Rt

1− VaW 2ψ̇cosψ2−Vgs
2W ψ̇ sinψ

Vgs
3　

√
1−

(
W

Vgs cosψ
)2

 (E.18)

と計算できる．これをフィードフォワード要素とし，ψ̇c f で表す．但し，定常風は時々刻々と変化する
ため，フィードバック要素も組み合わせて用いることとする．図 E.6 に機体と目標円の関係を示す．図
E.6において，対地速度ベクトルと，機体位置から目標円に引いた接線のなす角 θc を偏差としてフィード
バックする．直線飛行時と同様に，減衰効果を狙ってＰＤ制御を用いる．最終的なフィードフォワード要
素，フィードバック要素を組み合わせた旋回時における誘導則のブロック図を図 E.7に示す．

図 E.6 旋回飛行時の誘導方法

図 E.7 横の誘導則ブロック図 (旋回飛行時)
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E.2.2 横の制御則
横の制御において，指令値は対地コース変化率 χ̇（ヨー角速度 R）と加速度 (Ay)とし，偏差をフィード

バックすることで必要なエルロン操作量，ラダー操作量を得る方法（PI制御）を採用している．横の制御
則の原理について示す．
線形の横力に関する方程式から，

mV̇ +mUR = YA +mgϕ (E.19)

という関係が成り立ち，横加速度 V̇ ≈U β̇ の関係から，

β̇ +R =
YA

mU
+

g
U

ϕ (E.20)

と表すことができる．ここでさらに釣り合い旋回を仮定し，YA = 0，̇β = 0とすれば，

R =
g
U

ϕ (E.21)

が成立する．また，バンク角が小さい状態で飛行することが前提ならば，方位角変化率 ψ̇ とヨー角速度
Rは等しいと見なすことができるため，バンク角 ϕ を制御することと方位角変化率 ψ̇ を制御することは
等価である．ここで，微小のバンク角でのみ飛行するとするならば，ψ̇ はヨー角速度 Rと等価であると
近似することができるので，この Rをフィードバックする．指令値としては GPSから得られる対地コー
スの変化率 χ̇ で代用する．
速度と高度が縦の制御則によって保たれているならば，旋回は主にエルロンによるバンク角（方位角変

化率）の制御によって実現できることを意味する．したがって，必要なエルロン操作量 daは，対地コー
ス変化率の偏差を χ̇e と表し，比例・積分制御を用いると次のように決定できる．

da =

(
KPA +

KIA

s

)
χ̇e (E.22)

但し，KPA，KIA はそれぞれ比例，積分ゲインである．このようにして旋回の制御を行なうが，前提で
ある釣り合い旋回を保つために，ラダーを用いてこれを実現する．横滑り変化率（横加速度偏差 Aye）を
抑制することを考えると，次のようにラダー操作量 drを決定できる．
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d ｒ=−
(

KPR +
KIR

s

)
Aye (E.23)

但し，KPR，KIR はそれぞれ比例，積分ゲインである．また，グライダーのような高アスペクト比の機
体では，エルロンを操舵した時に左右の抵抗差から無視できないヨーイングモーメントを発生させる（ア
ドバースヨー）．この現象は旋回方向とは逆の横滑りを発生させるため横の制御成績を悪化させる．その
ため，エルロン舵角に比例したラダー舵角をフィードフォワード要素として入力することでアドバース
ヨーを抑制する．ヨーイングモーメント係数は以下のように記述することができる．

Cn =Cnβ β +Cnp p̂+Cnr r̂+Cnda da+Cndr dr (E.24)

ここで，エルロン舵角によるヨーイングモーメントを打ち消すために必要なラダー舵角 dr f は，β，P，R

の項を無視して，

dr f =−
Cnda

Cndr

da (E.25)

と計算できる．よってフィードフォワードのゲイン KFR は，

KFR =
Cnda

Cndr

da (E.26)

と決定することができる．図 E.8に横のブロック図を示す．

図 E.8 横の制御則ブロック図 (通常飛行時)
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E.3 滑空飛行時の制御則
滑空時の制御則に関して説明を行う．

E.3.1 縦の制御則
縦の制御での指令値は加速度 V̇cmd であり，通常飛行時と同様に偏差をフィードバックすることで必要

なエレベータ操作量を得る．

図 E.9 縦の制御則ブロック図 (滑空飛行時)

図 E.9に滑空飛行時の縦の制御則ブロック線図を示す．これは図 E.2に示すように通常の制御則の経路
角制御ならびにクロスフィードを消去したもの (図中の灰色の部分)で赤色の点線で示された部分である．
ただし，スロットル操作量は 0に固定する．通常飛行時の制御則を部分的に残すことによって，制御則の
設計が複雑化せず容易になる．また，目標位置に対して高度が大きく下回った場合などには，通常飛行に
容易に切り替えられることから，帰還の成功率を高めることができると考える．

E.3.2 横の制御則
横の制御則では，図 E.8にヨーダンパを組み込んだものを採用する．機体の安定化はもとより，ダッチ

ロールによる横滑りを抑えることで制御成績を向上させる狙いもある．図 E.10 にヨーダンパを含んだ，
滑空飛行時の横の制御則ブロック図を示す．
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図 E.10 横の制御則ブロック図 (滑空飛行時)
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Appendix F 6dofシミュレータについて

本節では，制御系設計の際に用いる 6自由度シミュレーションについての概要を説明し，各モジュール
について内部でどのように計算がなされているかを説明する．

F.1 6dofシミュレータ全体概要
本研究で用いるシミュレーターは MATLAB の simulink を使用している．その概要を図 F.1 に示す．

主に機体空力モデル，コントローラー，サーボモデル，ガストモデルから成り立っている．気温，密度に
ついて説明する．機体空力モデルから出力される高度より外気の気温，密度を式 (F.1)～(F.4)より計算し
外気の状態として使用している．変数及び定数についての説明を表 F.1に示し，各高度ごとに使用される
定数について表 F.2に示す．

図 F.1 非線形シミュレーション概要



Appendix F 6dofシミュレータについて 190

T = Tb −L′(H −Hb) (F.1)

P =

(
T
Tb

)−g0
RL′

(F.2)

P = exp
[
−g0(H −Hb)

RTb

]
Pb (F.3)

ρ =
P

RT
(F.4)

表 F.1 変数定数について

H 高度 [m]

T 気温 [K]

P 気圧 [hPa]

ρ 密度 [kg/m3]

R 気体定数:287.05287[J/(kg・K)]

g0 海面上重力加速度:9.80665[m/s2]

表 F.2 各高度ごとに使用する定数

H[m] Hb[m] Tb[K] L′[K/m] Pb[hPa]

0～11000　 0 288.15 -0.0065 1013.25

11000～20000 11000 216.65 0.0 226.32

20000～32000 20000 216.65 +0.0010 54.749

F.2 航空機モデル
航空機モデルの内部は図 F.2のようなブロック線図でできている．舵角，密度，ガストの入力があり，

それに伴う航空機の運動が出力として計算される．各ブロック内で行われている計算について詳しく説明
していく．

F.3 空力モデル
空力モデルは舵角 (δe，δn，δa，δ r，δ f )，機体軸速度 (U，V，W )，機体軸角速度 (P，Q，R)，密度

(ρ)の入力があり，機体に与えられる力 (X，Y，Z)，モーメント (L，M，N)，加速度 (Ax，Ay，Az)，速度
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図 F.2 航空機モデル

(Vc)が出力される．内部で行われる計算の詳細を記述する．微係数や翼面積 (S)，スパン (b)などの機体
の外形形状などは Appendix Aを参照のこと．

Vc =
√

U2 +V 2 +W 2 (F.5)

α = tan−1
(

W
U

)
(F.6)

β = sin−1
(

V
Vc

)
(F.7)

機体軸速度 (U，V，W )より，速度 (Vc)，迎角 (α)，横滑り角 (β )を計算．

p̂ =
b

2Vc
P (F.8)

q̂ =
c̄

2Vc
Q (F.9)

r̂ =
b

2Vc
R (F.10)

角速度 (P，Q，R)を速度 (Vc)，スパン (b)，平均空力翼弦長 (c̄)で無次元化．
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CL =CL0 +CLα α +CLq q̂+CLδe
δe+CLδ f δ f (F.11)

CD =CD0 +CDα α +CDα2 α2 +CDδeδe+CDδe2 δe2 (F.12)

CX =CLsinα −CDcosα (F.13)

CY =CYβ β +CYp p̂+CYr r̂+CYδ r δ r (F.14)

CZ =−CLcosα (F.15)

Cl =Clβ β +Clp p̂+Clr r̂+Clδaδa+Clδ r δ r (F.16)

Cm =Cm0 +Cmα α +Cmα̇ α̇ +Cmq q̂+Cmδeδe+Cmδ f δ f (F.17)

Cn =Cnβ β +Cnp p̂+Cnr r̂+Cnδaδa+Cnδ r δ r (F.18)

無次元空気力を無次元安定微係数，機体の速度，角速度，舵角入力から計算．

X =
1
2

ρVc
2SCX (F.19)

Y =
1
2

ρVc
2SCY (F.20)

Z =
1
2

ρVc
2SCZ (F.21)

L =
1
2

ρVc
2SbCl (F.22)

M =
1
2

ρVc
2Sc̄Cm (F.23)

N =
1
2

ρVc
2SbCn (F.24)

Ax =
X
m

(F.25)

Ay =
Y
m

(F.26)

Az =
Z
m

(F.27)

無次元空気力から有次元空気力への変換，機体質量で割り加速度の計算を実施．

F.4 並進の運動方程式
並進の運動方程式では，機体軸速度 (Ui，Vi，Wi)，機体軸角速度 (Pi，Qi，Ri)，オイラー角 (Θ，Φ，Ψ)，

機体に作用する力 (X，Y，Z)，機体が飛行中に受けるガスト (Ug，Vg，Wg)により機体のタイムステップ
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時間 (∆t)後の機体軸速度 (Uo，Vo，Wo)を計算する．
航空機の並進の運動方程式は，以下のように表される．

m(U̇ +QW −RV ) = X −mgsinΘ (F.28)

m(V̇ +RU −PW ) = Y +mgsinΦcosΘ (F.29)

m(Ẇ +PV −QU) = Z +mgcosΦcosΘ (F.30)

(F.28)～(F.30)式を U̇，V̇ 4，Ẇ について整理すると，以下のように表される．

U̇ = RV −QW
1
m
(X −mgsinΘ) (F.31)

V̇ = PW −RU
1
m
(Y +mgsinΦcosΘ) (F.32)

Ẇ = QU −PV
1
m
(Z +mgcosΦcosΘ) (F.33)

タイムステップ時間 (∆t)前の速度に，増分として加算し，ガストを差し引き機体軸速度として出力さ
れる．

Uo =Ui +U̇∆t −Ug (F.34)

Vo =Vi +V̇ ∆t −Vg (F.35)

Wo =Wi +Ẇ∆t −Wg (F.36)

F.5 回転の運動方程式
回転の運動方程式では，機体軸角速度 (Pi，Qi，Ri)，機体に作用するモーメント (L，M，N)，機体が飛

行中に受けるガスト (Pg，Qg，Rg)の入力により機体のタイムステップ時間 (∆t )後の機体軸角速度 (Po，
Qo，Ro)を計算する．
プロペラのジャイロモーメントを考慮しない場合，航空機の回転の運動方程式は，以下のように表さ

れる．

L = IxṖ− Ixz(ṙ+PQ)− (Iy − Iz)QR (F.37)

M = IyQ̇− Ixz(R2 −P2)− (Iz − Izx)RP (F.38)

N = IzṘ− Ixz(Ṗ−QR)− (Ix − Ixy)PQ (F.39)
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(F.37)～(F.39)式を Ṗ，Q̇，Ṙについて解くと，以下のように表される．

A = L+ IxzPQ+(Iy − Iz)QR (F.40)

B = M+(Iz − Ix)RP+ Ixz(R2 −P2) (F.41)

C = N +(Ix − Iy)PQ− IzxRP (F.42)

Ṗ =
AIz +CIxz

IxIz − IxzIzx
(F.43)

Q̇ =
B
Iy

(F.44)

Ṙ =
AIzx +CIx

IxIz − Izx
2 (F.45)

タイムステップ時間 (∆t)前の角速度に，増分として加算し，ガストを差し引き機体軸角速度として出
力される．

Po = Pi + Ṗ∆t −Pg (F.46)

Qo = Qi + Q̇∆t −Qg (F.47)

Ro =Wi + Ṙ∆t −Rg (F.48)

F.6 姿勢の方程式

F.6.1 四元数での姿勢の表し方
このシミュレーターでは姿勢を四元数で表してシミュレーションしている．そのため姿勢の方程式で

は，機体軸角速度 (P，Q，R)とタイムステップ時間 (∆t)前の入力からタイムステップ時間 (∆t)後の姿勢
を出力している．(q0i，q1i，q2i，q3i)を入力，(q0o，q1o，q2o，q3o)を出力とすると，タイムステップ時
間 (∆t)での各ノルムの増分 (dq0，dq1，dq2，dq3)は，

dq0 =−1
2
(Pq1i +Qq2i +Rq3i) (F.49)

dq1 =−1
2
(−Pq0i −Rq2i +Qq3i) (F.50)

dq2 =−1
2
(−Qq0i +Rq1i −Pq3i) (F.51)

dq3 =−1
2
(−Rq0i −Qq1i +Pq2i) (F.52)
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と表される．これを加算すると，

q0n = q0i +dq0∆t (F.53)

q1n = q1i +dq1∆t (F.54)

q2n = q2i +dq2∆t (F.55)

q3n = q3i +dq3∆t (F.56)

となり，出力は以下のようになる．

|qr|=
√

q0n
2 +q1n

2 +q2n
2 +q3n

2 (F.57)

q0o =
q0n

|qr|
(F.58)

q1o =
q1n

|qr|
(F.59)

q2o =
q2n

|qr|
(F.60)

q3o =
q3n

|qr|
(F.61)

F.6.2 四元数からオイラー角への変換
機体の姿勢のついてシミュレーション上では四元数を用いているが，並進の運動方程式ではオイラー角

を用いているため，オイラー角に戻す必要がある．Ψについては方位が 360degを超えると 0degに戻る
よう設定されている．以下に変換の計算式を示す．
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sinΘ =−2(q1q3 −q0q2) (F.62)

cosΘ =
√

1− sinΘ2 (F.63)

sinΦ =
2(q2q3 +q0q1)

cosΘ
(F.64)

cosΦ =
q0

2 −q1
2 −q2

2 +q3
2

cosΘ
(F.65)

sinΨ =
2(q1q2 +q0q3)

cosΘ
(F.66)

cosΨ =
q0

2 −q1
2 −q2

2 +q3
2

cosΘ
(F.67)

Θ = tan−1
(

sinΘ
cosΘ

)
(F.68)

Φ = tan−1
(

sinΦ
cosΦ

)
(F.69)

Ψ = tan−1
(

sinΨ
cosΨ

)
(F.70)

F.7 位置の方程式
位置の方程式は四元数と機体軸速度から，タイムステップ (∆t)での機体の固定座標での移動距離 (dxg，

dyg，dzg)を計算し，積分していくことでトータルの移動距離 (xg，yg，zg)を計算し現在位置，高度，進
行方向を出力する．以下にその計算式を示す．

dxg = (q0
2 +q1

2 −q2
2 −q3

2)U +2(q1q2 −q0q3)V +2(q1q3 +q0q2)W (F.71)

dyg = 2(q1q2 +q0q3)U +(q0
2 −q1

2 +q2
2 −q3

2)V +2(q2q3 −q0q1)W (F.72)

dzg = 2(q1q3 −q0q2)U +2(q2q3 −q0q1)V +(q0
2 +q1

2 −q2
2 +q3

2)W (F.73)

xg = xgi +dxg∆t (F.74)

yg = ygi +dyg∆t (F.75)

zg = zgi +dzg∆t (F.76)

進行方位 (tcs)は xg，yg の微分値より固定座標上でどの方位に動いたかを計算する．

tcs = tan−1
(

ẏg

ẋg

)
(F.77)
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F.8 コントローラー
コントローラー内のブロック線図は縦の誘導制御則 (TECS)と横の誘導制御則 (THCS)の二つに分けら

れている．そのコントローラーの概要を図 F.3，図 F.4に示す．本来の制御系ではスロットル (dt)の入力
も存在するが今回のシミュレーションでは，滑空での飛行制御のみとしているため，除外してある．

図 F.3 TECS

図 F.4 THCS
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F.9 サーボモデル
コントローラーが実際に制御を実行する際，サーボへの指令とサーボが指令値へと動くまでに遅れが生

じるため，サーボのモデルを二次遅れ系で近似している．式 (F.78)にサーボモデルの伝達関数を示す．使
用されているサーボはエレベータ，エルロン，ラダーですべて同一種類のものであるが，サーボへの指令
値と舵角の関係はサーボと舵面のリンケージで決まるため，各舵で異なる固有角振動数となっている．

ω2

s2 +2ζωs+ω2 (F.78)

但し，ζ =1，ω = 40(δe)，35(δa)，30(δ r)

F.10 ガストモデル
ガストモデルについては高度 (h)，速度 (Vc)の入力より変動風を考慮した，ドライデンガストモデル 37)

を用いている．以下にフィルターの伝達関数を示す．(Hu(s)，Hv(s)，Hw(s)，Hp(s)，Hq(s)，Hr(s))がそ
れぞれ (U，V，W，P，Q，R)のガストの伝達関数である．この伝達関数のホワイトノイズを入力とした
際の出力がガストとなる．

Hu(s) = σu

√
2Lu

πVc

1
1+ Lu

Vc
s

(F.79)

Hv(s) = σv

√
Lv

πVc

1+
√

3Lv
Vc

s

(1+ Lv
Vc
)2

(F.80)

Hw(s) = σw

√
Lw

πVc

1+
√

3Lw
Vc

s

(1+ Lw
Vc

s)2
(F.81)

Hp(s) = σw

√
0.8
V

( π
4b )

1/6

Lw
1/3(1+( 4b

πVc
)s)

(F.82)

Hr(s) =
∓ s

Vc

(1+( 3b
πVc

)s)
Hv(s) (F.83)

Hq(s) =
± s

Vc

(1+( 4b
πVc

)s)
Hw(s) (F.84)
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σu = σAh+σ0 (F.85)

σv = σAh+σ0 (F.86)

σw = σAh+σ0 (F.87)

表 F.3 ガストモデル定数

Lu，Lv，Lw 　 ガストスケール長さ (1750[ f t])

σA −0.0002

σ0 12

b 機体スパン


