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緒言 

この文書は，2010 年度に設立された火星探査航空機ワーキングルグループ(WG)の 2014 年度までの研

究開発成果をまとめたものである． 
火星探査航空機 WG では，2020 年代前半の火星の飛行探査実現に向け，基盤技術開発を進めるととも

に，大気球を利用した火星飛行機の高高度飛行試験の準備を進めた．残念ながら，2014 年度までに高高

度飛行実験を実施するにはいたらなかったが，2016 年度の実施に向けて現在準備を進めているところであ

る．また，MELOS WG / 火星着陸探査技術実証 WG，DESTINY WG とともに，具体的な火星の飛行探査ミ

ッションの検討を行った．これらの成果に基づき，2015年2月に実施された戦略的中型科学ミッション候補の

提案募集に応募するに至っている． 
本文書では，第 1章で火星探査航空機WG設立の背景と目的，第 2章では火星探査航空機実現の鍵を

握る基盤技術の研究開発，第 3 章で大気球を利用した高高度飛行試験，第 4 章で火星の飛行探査ミッショ

ン提案について述べる．また第 5 章として，これまでの外部発表リストを添付する． 
今後は火星着陸探査技術実証 WG のメンバとして火星航空機の研究開発を推し進めるとともに，火星探

査航空機リサーチグループとして火星飛行機の高高度試験を実施する計画である． 
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火星探査航空機 WG 活動成果の概要 

 
【火星航空機の基盤技術の研究開発】 
・空力，構造，推進系，電源，航法誘導制御，熱管理，機体空中展開などに関する設計開発技術

の研究開発がすすみ，火星航空機実現に向けて一定のめどが立ったこと 
 
【火星飛行機の高高度飛行試験】 
・大気球を利用した高高度飛行試験システムがほぼ完成し，2016 年度の実施にむけて準備が進

められていること． 
 
【火星探査ミッションの立案】 
・火星着陸探査技術実証ミッションにおける火星飛行機の飛行技術実証ミッションの立案 
（平成 26 年度戦略的中型科学ミッション公募に応募した火星着陸探査技術実証ミッションに 
オプション機器として提案） 

・DESTINY を用いた火星気象観測衛星と火星航空機によるダスト輸送メカニズムの解明ミッション

の立案 
 
【スピンオフ】 
・火星探査航空機 WG で開発された SUS ラミネート軽量電源，薄膜軽量太陽電池，熊大合金を

用いた軽量構造などは火星ローバの検討に生かされている． 
・火星探査航空機 WG で開発された低レイノルズ数用ロータやこれまで得られたクワッドロータ設

計に関する知見をもとに火星探査用マルチロータ機推進システムの開発 WG が提案される 
 
【学術的成果】 
・査読付き学術雑誌論文 26 編，学術雑誌解説記事 2 編，国際会議発表論文 82 編，国内会議発

表論文 154 編，基調講演 3 件，招待講演・招待セミナ 9 件，表彰 4 件の学術的成果 
 
【アウトリーチ活動】 
・宇宙学校など 9 件の講演会，相模原キャンパスや各大学のオープンキャンパスでのブース展

示，テレビ番組や新聞記事取材等によるアウトリーチ活動 
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➨㸯❶ 火星探査航空機 WG タ❧ࡢ⫼ᬒ࡜┠ⓗ 

䠍䠊ⅆᫍ᥈ᰝ⯟✵ᶵ䛾◊✲㛤Ⓨ䛾⫼ᬒ 

火星大気中を飛行する火星航空機を利用した火星探査䜈の要ᮃは㠀ᖖに高い．たと䛘䜀，高⢭度かつ

ᗈ⠊ᅖな☢ሙ観測やᆅ㉁調査，もしくはリ䝰ートセンシングや着陸探査では実現が㞴しいษ䜚立ったᓴの㟢

㢌のᆅᒙ観測が実現できれ䜀，火星のᝨ星科学が大きく前進するとᮇ待されている．また，ᑠ型の航空機

でローバの探査⠊ᅖを事前に調査できれ䜀，(1)理学的に⯆࿡῝いᆅⅬが事前に䜟か䜚ローバによるຠ⋡

的な探査ができること，(2)探査すべきᆅⅬ䜈の᭱㐺な⤒㊰（᭱▷かつ㉳అがᑡない）が事前に䜟かること，

とい䛖２Ⅼから㠀ᖖに᭷┈であると考䛘られる．ローバなどの着陸機をୖ空から高解ീ度で᧜ᙳした䜚動画を

᧜ᙳできれ䜀アウトリーチ的な౯್も㠀ᖖに高い． 
 

 
ᅗ 1.1 火星飛行機のイメー䝆ᅗ 

 
ᆅ球⎔ቃとẚ㍑したときの火星⎔ቃの大きな≉ᚩとしては， 
１） 㔜力ຍ㏿度がᆅ球ୖの⣙ 1/3 である 
２） 大気のᐦ度が㠀ᖖにᑠさい（ᆅ球ୖの⣙ 1/100） 
３） 大気の㡢㏿が低い（ᆅ球ୖの⣙ 3/4） 
４） 大気の主成ศが஧㓟໬Ⅳ⣲である 
５） 大気の 度が低い（平ᆒ気 䠉４䠌度前後） 
䠒） ᙉい㢼がᏑ在する 
䠓） ᨺᑕ⥺レ䝧ルが高い 
䠔） 太陽ගがᙅい，観測されるス䝨クトルが␗なる 

などがあ䛢られる．１つ目の㔜力の㐪いは火星航空機実現に向けて᭷利な᮲件ではあるが，䛭れ௨外のす

べての≉ᚩは୙利な᪉向にാく．たと䛘䜀，ᆅ球ୖで飛行しているある飛行機がྠ䛨㏿度で火星大気中を

飛行すると௬定すると，㔜力は1/3になるが，得られるᥭ力は1/100௨ୗになってしまい飛行できない．また，

（ᙜ↛ではあるが）火星にはGPSがᏑ在しないこと，☢気᪉఩計が౑䛘ないこと，䜶ア䝕ータセンサの⢭度が

ⴠ䛱ること，などが航法誘導制御のⅬからは㠀ᖖに୙利なⅬである．火星฿着までᦚ㍕されるẕ⯪䜈のᦚ

㍕ᛶや火星大気䜈の䜶ントリ᪉法，機体の展開᪉法などについてもὀព῝い検討がᚲ要である． 
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これらの火星⎔ቃの≉ᚩから火星探査航空機を開発するୖでᣲ䛢られる大きなㄢ㢟としてはୗ記が考䛘

られる． 
１） 低レイノルズ数⎔ቃୗにおいて㉸高ᛶ⬟な⩼の開発 
２） ㉸軽量な機体構造の開発 
３） ㉸軽量・高ᛶ⬟なᦚ㍕機器（電源，㏻ಙ機器，計測機器など）の開発 
４） （電動プロ䝨ラ推進を᥇用するሙ合）㉸高ᛶ⬟なプロ䝨ラ推進系の開発 
５） GPS・᪉఩計なしでの⮬ᚊ航法䡡誘導䡡制御システムの開発 
䠒） ㉸軽量䜶ントリシステムの開発 
火星の飛行探査を実現するためにはこれらのㄢ㢟をඞ᭹するᚲ要があるが，どのㄢ㢟の解Ỵにも㠉新的

な技術がᚲ要とされている． 

䠎䠊ⅆᫍ᥈ᰝ⯟✵ᶵ WG タ❧䛾目ⓗ 

2020 年代前半の火星着陸探査ミッションにおいて火星飛行探査技術の技術実証を行䛖ことが火星探査

航空機 WG メンバーの᭱⤊的な目ᶆである． 
本 WG の䝂ールは，火星探査航空機の実現にᚲ要な空力設計，構造設計，推進系設計，ᦚ㍕機器の軽

量໬などの基盤技術の研究開発を推し進め，火星大気⎔ቃを模ᨃすることがྍ⬟な高高度（高度３５䡇䡉⛬

度）において飛行試験を行䛖ことなどによ䜚，火星探査航空機の実現ྍ⬟ᛶを示すことである．これによ䜚，

2020 年代前半の火星での飛行技術実証につな䛢，䛭の後の火星航空機を用いた本᱁的な火星飛行探査

ミッションにつな䛢ていく． 
 

 
ᅗ 1.2 火星探査航空機開発のロードマップ 

- 2 - 
 



 

➨ 2 ❶ 火星探査航空機ᐇ⌧ࡢ㘽ࢆᥱࡿᇶ┙ᢏ⾡ࡢ◊✲㛤Ⓨ 

䠍䠊䛿䛨䜑䛻 

火星大気⎔ቃは飛行機にとって大ኚに㐣㓞である．1) 大気ᐦ度がᆅ球の⣙1/100，2)  度が低い（平

ᆒ気 ⣙-60䉝），3) ᙉ㢼，✺㢼のᏑ在，4) GPSがᏑ在しないこと，などがᣲ䛢られる．この中で≉に1) に
ついては，ᆅ球ୖで飛行しているある飛行機がྠ䛨㏿度で火星大気中を飛行すると௬定すると，得られるᥭ

力は1/100௨ୗになってしまい飛行できないため，ᚑ᮶よ䜚も飛㌍的に高ᛶ⬟な⩼，また㉸軽量の機体構造，

ᦚ㍕機器の軽量໬がᚲ要となる．≉に火星飛行機が飛行する低ᐦ度⎔ቃでは，い䜟䜖る低レイノルズ数㡿

ᇦとな䜚，⩼㠃ୖのὶれሙの」雑ᛶから空力ᛶ⬟が㠀ᖖにᝏ໬することが知られている．飛行の実現には，

この低レイノルズ数ὶれをᢕ握し，高ᛶ⬟な⩼の開発を実施するᚲ要がある． 
火星の飛行探査を実現するためにはୖ記をྵめᵝ䚻なㄢ㢟をඞ᭹するᚲ要があるが，どのㄢ㢟の解Ỵ

にも㠉新的な技術がᚲ要とされている． 
これに関して，ま䛪火星探査航空機 WG において火星飛行機の概念検討を行った⤖果，火星飛行機実

現のためには，サブシステムレ䝧ルで現≧の技術を飛㌍的に向ୖさ䛫るᚲ要があることが明らかとなった．

≉に 2020 年代前半のᡴ䛱ୖ䛢を目ᣦすミッションにᑐして，火星飛行探査を目ᣦした機体のሙ合，現≧の

空力ᛶ⬟の 2๭向ୖ（ᥭ力 up，ᢠ力 down），構造，推進系およ䜃バッテリ㔜量の 3๭ῶを㐩成しなけれ䜀，

設計解はᏑ在しない．またこれ௨外にも飛行制御や熱制御など機体システム成立のための技術㠉新がᚲ

要である．このため，各サブシステムでは，௨ୗのテーマを設定した． 
 
 （１）低レイノルズ数⎔ቃୗでの高ᛶ⬟⩼の開発 
 （２）㠉新的㉸軽量機体構造の研究開発 

 （３）低レイノルズ数・高マッ䝝数における高ᛶ⬟ᅇ㌿⩼の研究開発 
 （４）GPS・᪉఩計なしの⮬ᚊ航行システムの研究開発 
 （５）ᣢ⥆飛行をྍ⬟にする㉸軽量リチウムイオンバッテリおよ䜃高ຠ⋡太陽電池セルの研究 
 （䠒）ᕼ薄気体⎔ቃୗでの高ຠ⋡熱管理システムの研究開発 
 （䠓）カプセルからの㞳⬺ཬ䜃⩼の展開技術 
 
WG ではこれらㄢ㢟を解Ỵし，火星大気中を飛行しながら探査を行䛖火星飛行機の実現を目ᣦして，䛂火

星探査航空機機実現の鍵を握る基盤技術の研究開発（空力，推進，制御，構造，電源，熱など）䛃を行い，

ಶ䚻の技術レ䝧ルに関して高い TRL（Technology Readiness Level）を㐩成し，䛭の実現ྍ⬟ᛶを示すことを

目的としている． 
 

䠎䠊䝃䝤䝅䝇䝔䝮䛻䛚䛡䜛◊✲㛤Ⓨㄢ㢟 

 ୖ記において，サブシステムレ䝧ルにおける技術開発のテーマについて述べた．ここでは䛭れ䛮れの技

術ㄢ㢟のヲ⣽ཬ䜃䛭の᪉⟇について述べる． 
 
㸰㸬㸯 空ຊ㸸పࣞᩘࢬࣝࣀ࢖⎔ቃୗ࡛ࡢ㧗ᛶ⬟⩼ 

火星飛行機で≉ᚩ的となる低レイノルズ数⩼࿘䜚ὶれሙでは，空力ᛶ⬟が㠀ᖖにᝏ໬することが知られ

ている．本研究の目的はこのよ䛖な᮲件ୗで⩼➃ຠ果もྵめた㠀定ᖖ3次ඖ⩼ὶれሙの構造を明らかにし，

ᥭᢠẚ≉ᛶの向ୖさ䛫る᪉法を提案することである．䛭のためにま䛪᭱新の実験計測技術を導ධした低ᐦ

度㢼Ὕ試験/㠀定ᖖの高解ീ度CFDによ䜚，3次ඖ⩼のᙧ≧パラメータと空力≉ᛶの関係を明らかにする．

得られた実験/CFDの⤖果を相補的に用いることで 㠀定ᖖ3次ඖὶれሙの構造をྍど໬し䛭の理解につな

䛢る．これらの䝕ータを基に⩼ᛶ⬟を飛㌍的に向ୖさ䛫た⩼ᙧ≧/ᚤᑠ䝕バイスの提案をし，実験/CFD を
用いて䛭のᛶ⬟のホ౯を行䛖．また඲機ᙧ≧における空力≉ᛶについては，飛行シミ䝳レーションに資する
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（⯦㠃᧯సにక䛖）機体のᏳ定ᛶᚤ係数の取得やプロ䝨ラ後ὶとのᖸ΅などを中ᚰ的に調べ，低レイノルズ

数᮲件での≉ᚩを明らかにする． 
 

㸰㸬㸰 ᵓ㐀㸸㠉᪂ⓗ㉸㍍㔞機యᵓ㐀 

火星では大気ᐦ度が 1/100 と薄いため，ᥭ力飛行を行䛖には㠉新的な㉸軽量機体構造の実現がᚲ㡲と

なる．ここでは，アルミニウムやマグネシウムを用いたᴟ薄⫗の᱆リブ一体๐䜚だしຍᕤと薄ᒙプリプレグ

CFRP 表⓶ᯈからなるビルドアップ構造，୪䜃に代᭰案としてCFRP補ᙉをే用した発Ἳスチロール一体成

ᙧによる㉸軽量機体構造システムの研究を行䛖．≉に後者については，これまで宇宙機では౑䜟れたことの

ない発Ἳスチロールや専用の᥋着材等の材料について，ᨺᑕ⥺や┿空⎔ቃでのᖜᗈい 度⎔ቃでの機

Ე的ᛶ㉁のኚ໬やアウト䜺ス≉ᛶ等の材料䝕ータ䝧ースの⵳✚も目ᣦす． 
 

㸰㸬㸱 ᥎㐍㸸ప࣭ࣞᩘࢬࣝࣀ࢖㧗࣐ࡿࡅ࠾࡟ᩘࣁࢵ㧗ᛶ⬟ᅇ㌿⩼ 

火星飛行機の㛗᫬㛫ཬ䜃ᣢ⥆的な飛行の実現のためには，ᅇ㌿⩼機による推進器が୙ྍḞである．こ

のことは䝠ドラ䝆ンロ䜿ットを利用した飛行機 ARES（NASA）とは一⥺を画し，⧞䜚㏉し観測をྍ⬟とする探査

システム とな䜚得る．このために（A）低レイノルズ数，高マッ䝝数において高ᛶ⬟なᅇ㌿⩼，（B）㉸軽量・高

ຠ⋡の䝰ータの研究開発，（C）主⩼，機体とプロ䝨ラの空力ᖸ΅ၥ㢟，機体が㠀定ᖖ㐠動した際のプロ䝨

ラのᛶ⬟，などのᢕ握が୙ྍḞである．推進システムにおけるㄢ㢟の䛖䛱，（A）については，レイノルズ数の

⠊ᅖは，主⩼のレイノルズ数よ䜚も１᱆ᑠさく，103オーダーであ䜚，かつ，マッ䝝数も大きい≉Ṧな⎔ቃとな䜚，

䛭のよ䛖な⎔ቃୗでの高ᛶ⬟な⩼型がᚲ㡲とされる． 
  

㸰㸬㸲 㟁※㸸㉸㍍㔞ࣜࣜࢸࢵࣂࣥ࢜࢖࣒࢘ࢳ㧗ຠ⋡ኴ㝧㟁ụࣝࢭ 

ᚑ᮶の宇宙用電池は，ᆅୖ用にẚべて䜶ネル䜼ーᐦ度が低く，ᑠᐜ量のラインナップがない．䛭のため，

火星探査航空機等のᑠ型宇宙探査機に㐺合する電池がᏑ在䛫䛪，ᑠ型・軽量のバッテリを開発するᚲ要

がある．また飛行機ᦚ㍕を考䛘たሙ合，⩼構造内部にバッテリを配⨨できれ䜀ᦚ㍕機器の制⣙が飛㌍的⦆

࿴されるため，薄型のバッテリの開発がᚲ㡲となる．䛭のため，ここでは，ᚑ᮶のアルミニウムに代䛘てステン

レス⟩ラミネートフ䜱ルムの電池䜿ースを用い，リチウムイオン電池を〇సすることとする．ステンレスを䜿ース

に用いることで，高๛ᛶが☜ಖできるため，ᙉ度補ᙉが୙要で，䜶ネル䜼ーᐦ度の向ୖがᅗれる． 
また火星探査航空機に電力を౪⤥する太陽電池は，໬合≀系ከ᥋合タイプを機体表㠃に実⿦する．火

星大気中にᾋ㐟するダストのᙳ㡪で太陽ගス䝨クトルはᆅ球ୖや宇宙空㛫とは␗な䜚，ᚑ᮶の太陽電池を

ὶ用しても高いຠ⋡は得られ䛪，太陽電池を構成する各ᒙの材料やཌみの᭱㐺໬がḞか䛫ない．䛭こで，

火星飛行機に㐺した᭱㐺構成を数್解ᯒにてண測する．これらண測⤖果をもとに実セルをస成し，火星に

おける太陽ගを模ᨃした䝋ーラーシミ䝳レータによって，䛭の発生電力ホ౯を行䛖．本研究で得られたᡭ法

は，௚のᝨ星における太陽電池の᭱㐺設計に資することがྍ⬟となる． 
 

㸰㸬㸳 航ἲ࣭ㄏᑟ㸸GPS࣭᪉఩ィࡢࡋ࡞⮬ᚊ航⾜ࡢ࣒ࢸࢫࢩ◊✲㛤Ⓨ 

探査ミッションを成ຌさ䛫るにはᮍ知の飛行⎔ቃでの高⢭度な誘導制御を㐩成するᚲ要がある．しかし

Guidance, Navigation and Control (GNC) 機器に୚䛘られた䝨イロード㔜量は䜟䛪かであ䜚，GPS など௚の

衛星やランダからのಙྕも利用できない．䛭のため機体ᦚ㍕カメラで取得した画ീとランドマーク䝕ータ䝧

ースを↷合して఩⨨を検ฟするシステムおよ䜃機体にᦚ㍕したẸ生ගセンサを利用したጼໃゅ検ฟシステ

ムを提案する．ま䛪システム制御理論を᥼用して高ᛶ⬟なアル䝂リズムを構⠏し，飛行制御器と組み合䜟䛫

たሙ合の㛢ループシミ䝳レーションを実施する．䛭して飛行実証用フライト䝰䝕ルをస成し飛行試験で動స

試験とᛶ⬟ホ౯を行䛖． 
 

㸰㸬㸴 ᕼⷧẼయ⎔ቃୗ࡛ࡢ㧗ຠ⋡⇕⟶⌮ࡢ࣒ࢸࢫࢩ◊✲㛤Ⓨ 

火星飛行機においてᣢ⥆的な飛行およ䜃軽量໬をᅗるためには，プロ䝨ラ推進用の䝰ータからのᒁᡤ

的な発熱をຠ⋡よく大気中䜈ᨺ熱し，一定 度にಖつことが୙ྍḞである．ただし，飛行機はᕼ薄気体⎔
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ቃを飛行するため，一⯡的なᨺ熱フ䜱ンだけでは୙༑ศである．このᒁᡤ的，かつ」数の発熱を，大㠃✚を

᭷する⩼構造ཬ䜃機体構造䜈輸送し，ᨺ熱するᚲ要がある．このためループ䝠ートパイプ（LHP）とよ䜀れる

熱輸送䝕バイスを用いる．ここでは」数⵨発部を᭷する MLHP（Multiple Evaporator LHP）を᝿定し，各発

熱部からの発熱をຠ⋡よく，かつᆒ等に輸送する高ຠ⋡熱管理システムཬ䜃制御ᡭ法の研究開発を行䛖． 
 

㸰㸬㸵 ⩼ᒎ㛤ᢏ⾡㸸㣕⾜ࡢࡵࡓࡢࣥࣙࢩ࣮࣑ࣞࣗࢩ⩼ᒎ㛤᫬ືࡢⓗᣲືホ౯ 

火星飛行機は，䛭のᥭ力を✌䛠ため大きな⩼㠃✚をᚲ要とする．このため，火星䜈の輸送には，カプセル

内に཰⣡するため⩼をᢡ䜚たたむᚲ要がある．本研究では，䛭の཰⣡・展開᪉法とే䛫て，カプセルからの

㞳⬺᪉法を検討する．また⩼展開᫬の動的ᣲ動をືⓗ┦ఝ๎の観Ⅼからண測し，実際の飛行試験⤖果と

ẚ㍑する．䛭の際得られた᝟ሗを飛行シミ䝳レーションにフ䜱ードバックし，火星における展開᫬のᣲ動をண

測する． 
 

䠏䠊ᇶ┙ᢏ⾡◊✲㛤Ⓨ䛾ᡂᯝ 

 ここでは 2 章までに述べたㄢ㢟における具体的な取䜚組みと䛭の成果についてಶูに述べる． 
 
䠏䠊䠍 ✵ຊ  

火星飛行機のᕠ航レイノルズ数は104~105と᝿定されてお䜚，⩼型およ䜃３次ඖ⩼の低レイノルズ数にお

ける空力≉ᛶのᢕ握と䛭のメカニズムの理解がᚲ要とされるが，このレイノルズ数㡿ᇦにおける⩼型およ䜃３

次ඖ⩼の空気力学/空力設計に関する研究はあま䜚行䜟れていない． 

そこで，WGでは，この低レイノルズ数領域における翼周りの流れ場およびその特性を明らかとし，

火星飛行機を成立させるために十分な性能を持つ高性能翼型の研究開発に取り組んでいる．ここで

は，WGで取り組んでいる空力課題およびその現状を紹介することとする． 

 

(a) 空ຊᛶ⬟ྥୖ࡚࠸ࡘ࡟ 

火星飛行機で特徴的となる低レイノルズ数翼周り流れ場では，⩼ୖ㠃のὶれは๤㞳しやすく，⩼の

ᥭᢠẚはᛴ⃭に低ୗするなど空力ᛶ⬟がᴟ➃に低ୗすることが知られている [1]-[4]．このため火星飛行機の

実現のためには，このよ䛖な低レイノルズ⎔ቃୗでロバストかつ高ᛶ⬟な⩼型とするᚲ要がある． 
模型飛行機（䝝ンドローンチドグライダー）では，火星とྠ等の低レイノルズ数㡿ᇦで高ᛶ⬟な⩼型・⩼ᙧ

≧がᏑ在する．䛭の中で᭱も⁥空ᛶ⬟がⰋい⩼型は▼஭⩼（Ishii Airfoil）と࿧䜀れ，ὀ目を集めている． 
ᡃ䚻は，火星飛行機用の⩼型として，ま䛪はこの▼஭⩼に着目し，䛭の空力ᛶ⬟をホ౯した．試験は，ᮾ

໭大の火星大気㢼Ὕを用いた２次ඖ⩼の試験，す日本ᕤᴗ大学のኚᅽ㢼Ὕを用いた３次ඖ⩼の試験，

LES 計⟬による㠀定ᖖὶれሙのホ౯およ䜃実験のẚ㍑である．䛭れらの一㐃の⤖果をᅗ 2.1 に示す [5]-[11]．

⤖果のヲ⣽な説明は๭ឡするが，この⩼型は火星飛行機で᝿定しているᕠ航レイノルズ数㡿ᇦにおいて高

いCLmaxをも䛱，CDminもᑠさい，すな䜟䛱ᥭᢠẚL/Dが大きい．ຍ䛘て，ኻ㏿ゅ付㏆でᛴ⃭なᥭ力の現象は

見られない，低レイノルズ数㡿ᇦにおいて㠀ᖖに理᝿的な⩼型であるとい䛘る．またྠ᫬に一㐃の実験䠋

CFD 解ᯒを㏻して，低レイノルズ数㡿ᇦにおける⩼㠃ୖのὶれሙの理解が大きく向ୖした． 
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(a) ▼஭⩼の空力≉ᛶおよ䜃ឤᅽሬ料による 2 次ඖ⩼のᅽ力ศ布計測⤖果（ᮾ໭大） 

 

 
(b) LES 計⟬による⩼㠃ୖのὶれሙ（宇宙研） 

 
(c) ▼஭⩼（3 次ඖ）の空力≉ᛶ計測⤖果（஑ᕤ大） 

 
ᅗ 2.1 ▼஭⩼の空力≉ᛶホ౯ 
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(d) PIV によるゅ⩼型࿘䜚の平ᆒὶれሙ（Re=2.0x104）（஑ᕤ大） 

ᅗ 2.1 ▼஭⩼の空力≉ᛶホ౯（つづき） 
 
ただし，䛭れでも火星飛行機඲体のシステムからすると成立さ䛫るためには，現≧の空力ᛶ⬟よ䜚もさらに

高ᛶ⬟（᭱低 2 ๭ up）がồめられている．䛭のため，この⩼型をฟ発Ⅼとして，WG ではさらに高ᛶ⬟な⩼型

を開発すべく，次の 2 つの᪉向ᛶで研究を進めている． 
(i) 翼型の空力最適設計 
(ii) 微小デバイスによる空力性能向上 
である． 

(i)に関しては，九工大（/ISAS）と首都大学東京のグループがそれぞれ(L/D)maxの Cd最小化を目的

関数として，翼型の最適化に取り組んでおり [12]-[20]，一例として，図 2.2 および図 2.3 にあるような

翼型の提案が出てきている．またこれらの結果の一部は実験により検証（図 2.4）されており [21]，得

られた結果よりこれらの最適化された翼型は，石井翼に比べて高い揚抗比を有しており，飛行機シ

ステムを成立させるための要求を満たしている． 

 

ᅗ 2.2．最適翼型計算結果（佐々木ら）の一例 [12]-[17] 
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ᅗ 2.3．最適翼型計算結果（金崎ら）の一例 [18]-[20] 

 

 
ᅗ 2.4．実験による最適翼型の性能検証 [21] 

 

(ii)に関しては，微小デバイスを前縁に張り出し，低レイノルズ数領域における翼性能を決める主

要因である「層流剥離法」を前縁に固定して，性能を向上させようとする試みである [22]．ただし，

現状の最適計算結果では，この効果を有する翼型も解の 1 つとして出てきている． 
また微小デバイスについては，前縁だけではなく，翼の後縁下面に取り付けた際にも空力性能向

上が確認されている 23-25)．これは，Gurney Flap と同等の機能を持つものであり，低レイノルズ数に

おいてもその効果が確認できた． 
現時点では飛行機システムを満足させるような翼型を得られたが，その翼型は非常に薄く，また

構造上の問題（強度およびデバイスの取付など）も考えられる．今後は，更なる性能アップと共に

構造強度，空力性能とのトレードオフを考慮した最適翼型を探索する必要も考えられる．  
 
(b) 㠀ᐃᖖ空ຊ≉ᛶ 

 低レイノルズ数において⩼࿘䜚のὶれに生䛨る㠀定ᖖ現象は，⩼の空力≉ᛶにᙳ㡪を୚䛘る．౛䛘䜀，

㊧部らは㏄ゅ，レイノルズ数，マッ䝝数がある᮲件のሙ合に㡢㡪フ䜱ードバックループがᙧ成され，大きなᥭ
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力ኚ動が生䛨るとい䛖⤖果を得ている [26],[27]．このことは，⩼ᛶ⬟のロバストᛶとい䛖㠃においては大きなၥ㢟

とな䜚得る．䛭のため現在，CFD（DNS 計⟬）と実験の୧㠃からこの現象の解明に取䜚組䜣でいる [28]-[30]．  
 また，火星大気が᭷する大気のᨐ஘（஘れ度）も空力≉ᛶにᙳ㡪を୚䛘る要ᅉの 1 つである．㐣ཤには

低レイノルズ数㡿ᇦにおいて主ὶ஘れのᙳ㡪で，ᥭ力᭤⥺に大きな䝠ステリシスが生䛨ることも知られてお

䜚 [31]，大気の஘れがᆅ球よ䜚も大きいとண測されている火星大気中でᏳ定した飛行をするためには，䛭のᙳ

㡪も調べるᚲ要がある．このため，ᮾ໭大では，火星大気㢼Ὕに஘ὶ᱁Ꮚを導ධし，ពᅗ的に஘れ度をኚ

໬さ䛫て䛭のᙳ㡪を調べる実験をጞめている [32],[33]． 
 
(c) ࡢ⩼ࣛ࣌ࣟࣉタィࡢࡑ࡜ᚋὶࡢᙳ㡪 

火星飛行機の空力的な課題としては，主翼だけではなく，その推進系である「プロペラ」自身の

翼型も低レイノルズ数の影響を強く受ける．そのレイノルズ数は，主翼に比べて一桁小さい

Re=O(103)から O(105)と幅広く，さらに翼端では，回転数が早くなり圧縮性の影響も無視できなくな

る，低レイノルズ数・高マッハ数の特殊な環境になる．このような環境下において，必要推進力を

有する高性能な翼型に関する研究はこれまでに例はなく，非常に興味深い． 
この Re=O(103)の領域は，昆虫などの飛行領域に入り，これまでに，この領域で性能の良い翼型（か

つ単純な構造）は，三角翼型とされている [3],[34],[35]．我々はこの三角翼型をベースに，低レイノルズ

数・高マッハ数における翼型の性能を詳細に調べている（図 2.5）[36]．特に，低いレイノルズ数かつ

高いマッハ数まで独立に変化させることの出来る風洞は世界に唯一，東北大学が有する「火星大気

風洞」しかなく，貴重なデータを整備するとともに，CFD との比較などから，さらに高性能な翼型

への改良を行っている．[37][38] 

 
ᅗ 2.5．三角翼の空力性能（Re 数およびマッハ数の影響） 
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空力≉ᛶを調べている [46]-[51] (ᅗ 2.8)．またこれにే䛫て CFD も進めてお䜚(ᅗ 2.9)，実験とのᑐẚ，また実

験ではᅔ㞴な（低レイノルズ数，高マッ䝝数）㡿ᇦにおける計⟬⤖果などを実施し，ከくの知見が得られてい

る．[52]-[57]  
この඲機ᙧ≧の空力≉ᛶにおけるㄢ㢟は，඲体のᥭᢠẚの低ୗなどいくつかᣲ䛢られるが，㔜要なⅬは，

᧯⯦㠃の⯦ຠきのᝏさである．≉に⯦ゅを大きくኚ໬さ䛫たሙ合でもトリムⅬの⛣動量はᑡなく，制御系䜈

の㈇ᢸが大きくなっている．この原ᅉについては，調査中であるが，一つは，火星飛行機≉᭷のᙧ≧がᣲ䛢

られる．これは火星に飛行機を㐠䜆際には，主⩼をᢡ䜚␚みカプセルに཰⣡するᚲ要があるため，䜶ルロン

やỈ平・ᆶ┤ᑿ⩼に制㝈がฟ᮶てしま䛖．このため༑ศな㠃✚や配⨨を☜ಖすることが㞴しい．この件は，

構造もྵめた今後のㄢ㢟である．も䛖一つは，やは䜚低レイノルズ数に㉳ᅉするᒙὶ๤㞳Ἳや主⩼・⩼⬗か

らの後ὶがᑿ⩼（Ỉ平，ᆶ┤）に୚䛘るᙳ㡪が大きくฟているのだと考䛘られる． 
඲機ᙧ≧におけるㄢ㢟は，今後は空力ᛶ⬟だけを考慮するだけでなく，火星飛行機≉᭷の構造的制㝈

も㋃ま䛘て᭱㐺なᙧ≧を検討するᚲ要がある． 

 
ᅗ 2.7．大気球試験機の඲機ᙧ≧空力≉ᛶ 

 
ᅗ 2.8．඲機ᙧ≧の CFD ⤖果 
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(e) まとめ 
௨ୖ，これまでの取䜚組みを⥙⨶的に述べてきた．火星探査航空機を実現するୖで空力技術は，一番ึ

めに考䛘るべき㔜要なㄢ㢟にして，学術的な౯್も㠀ᖖに高い．䛭のため，ከくの研究者が参画し，数ከく

の研究成果を得ることがฟ᮶た [58]-[92]とྠ᫬に，ᙜึの目ᶆ್であるᛶ⬟もクリアしている．ここでは，成果

の一部をᢤ⢋しているが，䛭れらのほと䜣どに関しては参考文献番ྕを付୚した．ヲ⣽を知䜚たい᪉は䛭䛱

らを参考にして㡬きたい． 
 

䠏䠊䠎 ᵓ㐀[93]-[95] 

火星の㔜力ຍ㏿度はᆅ球の⣙ 1/3 であるが，大気ᐦ度は 1/50䡚1/100 ⛬度である．༶䛱火星飛行機を成

立さ䛫るには，ᆅ球の航空機とẚ㍑して⩼を大型໬するか，高㏿で飛行して空気力を☜ಖするᚲ要がある．

現≧では観測᮲件やᚲ要電力等の理⏤から大ᖜな飛行㏿度のቑຍは㞴しく，ẚ㍑的大型の⩼を⿦備する

事が᝿定されている． 
このሙ合の構造䜈の要ồは༢⣧であ䜚，なるべく軽量な⩼を提౪することである．すな䜟䛱ᥭ力の㔮䜚合

いᘧから，火星探査用航空機においては主⩼の軽量໬が㔜要なㄢ㢟である事が示されている． 
このよ䛖な要ồにᑐして，WG では௨ୗの２つの᪉ᘧについて検討を行った．一つは，㏻ᖖの航空機とྠ

ᵝの᱆・ᑠ㦵・表⓶で構成される⩼ᙧᘧで，軽量な᱆を〇సする᪉法であ䜚，も䛖一つは軽量プラスチック成

ᙧ技術による㉸軽量機体構造をస〇する᪉法である． 
ま䛪前者については，アルミもしくはマグネシウムの㉸軽量๐䜚ฟしຍᕤと薄ᒙプリプレグ䠟䠢䠮䠬

（0.05mm/ᯛ）表⓶ᯈによる〇造法を検討し，䛭の⤖果，᭱ᑠཌみ0.3mmのマグネシウム๐䜚ฟしでᏳ定した

ຍᕤに成ຌし，スパン㛗 0.5m，⩼ᘻ㛗 125mm，8.6mm ཌみの᱆䠇ᑠ㦵の構造で⣙ 15g（⣙ 240g/m2）を㐩

成した（ᅗ 2.9）．この⤖果から主⩼構造の㔜量推⟬ᘧを導ฟしている．さらに，㠀ᖖに軽量な主⩼を開発す

るため，金ᒓ〇の᱆・ᑠ㦵と䝫リイミドフ䜱ルムの表⓶をᣢつ主⩼構造の試సを行った．主⩼のᙉ度と軽量ᛶ

を☜ಖするため，主᱆には高ᙉ度をᣢつ新しいマグネシウム合金（クマダイ合金，ᙉ度 400MPa ⛬度）を᥇

用し，ᑠ㦵の材料である㏻ᖖマグネシウム合金（AZ31）ᯈとᦶ᧿ᨩᢾ᥋合で一体のᯈを〇造した後，᱆とᑠ

㦵を一体໬して๐䜚ฟしຍᕤを行い，㠀ᖖに軽量な⩼構造を得た．またマグネシウムに᥋着๣・⢓着๣等を

用い䛪┤᥋䝫リイミドフ䜱ルムを⼥着する技術を開発し，この主⩼構造に┤᥋䝫リイミドフ䜱ルムを⼥着して表

⓶とする事で㠀ᖖに軽量・高ᙉ度な主⩼（設計᮲件を‶たして⣙ 300g/m2）の開発に成ຌした．（ᅗ 2.9）現
ẁ㝵では，䝫リイミドフ䜱ルムの⼥着᫬に表⓶にⱝᖸ⓾がධっている≧ἣである．సᴗ用の἞具のᨵಟでᑐ

応ྍ⬟と考䛘ている．また⼥着部については，⪏ᨺᑕ⥺ᛶ等の宇宙⎔ቃ⪏ᛶが完඲に☜ㄆされておら䛪，

これらの試験も要する．金ᒓ᱆を用いた主⩼の〇造技術としては，大ᯟは㐩成できたと考䛘ている．ୖ記の

宇宙⎔ቃ⪏ᛶの☜ㄆ，主᱆ᙉ度を高めるためのᦶ᧿ᨩᢾ᥋合の᮲件設定，よ䜚⓾のᑡなくなる⼥着἞具の

設計，等䚻〇造ୖのㅖ᮲件をワめて行く事が今後のㄢ㢟である．またู㏵試సရの◚ቯ試験を実施し，ᙉ

度の☜ㄆを行䛖ண定である． 
後者については，Ⅳ⣲⧄⥔ᙉ໬プラスチック〇の᱆とᑠ㦵構造およ䜃発Ἳスチロール〇の外ᯈの主⩼構

造ᵝᘧを検討し，半⿢⩼の試సを行って目ᶆ㠃ᐦ度の実現ྍ⬟ᛶについてホ౯した（ᅗ 2.10）．また，発Ἳ

材料のண備ᘬᙇ試験，ᨺᑕ⥺⿕⇿ண測と⡆᫆試験を実施した．さらに構造ᵝᘧのᨵⰋと試సを⧞䜚㏉し，

㠃ᐦ度 386g/m２（目ᶆ 389g/m２௨ୗ）でほぼ⤊ᒁⲴ㔜ಸ数に⪏䛘得る主⩼構造の試సを完஢した．また，ᨺ

ᑕ⥺⎔ቃୗでの発Ἳスチロールの機Ე的≉ᛶ（ᘬᙇᙉ度，䝲ング⋡，ᑍ法ኚ໬）のኚ໬を調べ，火星探査

飛行ミッション䜈のᙳ㡪はᑡないとい䛖見㏻しを得ている． 
ୖ記の 2 ✀にຍ䛘て，すべての要⣲を」合材で一体成ᙧする⩼の試సも試みた．䛭の⤖果をᅗ 2.11 に

示す．現ẁ㝵では試సは⤊஢してお䜚，䛭の〇స᪉法に関しては䚸一定の成果を得られたが，㔜量的には

システム要ồを‶㊊することはฟ᮶ておら䛪，構造ᙉ度と㔜量とのトレードオフ関係になるとい䛘，䛭のホ౯

については今後のㄢ㢟となっている． 
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ᅗ 2.8．マグネシウムの㉸軽量๐䜚ฟしຍᕤによる主⩼構造の試స 
 

 

 

ᅗ 2.9．クマダイ合金を౑用した主⩼構造およ䜃䝫リイミドフ䜱ルム表⓶の⩼試స 
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ᅗ 2.10．Ⅳ⣲⧄⥔ᙉ໬プラスチック〇の᱆とᑠ㦵構造およ䜃発Ἳスチロール〇の外ᯈの主⩼構造ᵝᘧ 
 

 
ᅗ 2.11．」合材⩼の試స 

 

㸱㸬㸱 ᥎㐍 [96]-[103] 
火星飛行機のプロ䝨ラは 103䡚104⛬度のレイノルズ数(Re)，0.3䡚0.6 のマッ䝝数(M)でのస動がண᝿され

る．この⛬度の Re でస動するᅇ㌿⩼としては，ラ䝆䝁ン飛行機のᑠ型プロ䝨ラ，ᑠ型䝦リ䝁プタ用のマイクロ

ロータがあるが，䛭の設計᪉法は☜立されていない．ᆅ球でのᑠ型ᅇ㌿⩼とẚ㍑して，火星飛行機用プロ

䝨ラには௨ୗの≉ᚩがある． 
(1)火星飛行機用プロ䝨ラでは，マッ䝝数が高い． 
(2)火星飛行機用プロ䝨ラでは，空気力にẚべ大きな遠ᚰ力がస用する． 
火星飛行機用プロ䝨ラを開発するにᙜたっては，ᆅ球でのᑠ型ᅇ㌿⩼に関する成果を㋃ま䛘，ୖ記２Ⅼ

にὀពした設計を行䛖ᚲ要がある． 
このため，WG では，低レイノルズ数，高マッ䝝数で高い推進ຠ⋡をᣢつ䝁ンパクトなプロ䝨ラ，ཬ䜃プロ

䝨ラを㥑動する軽量で高ຠ⋡な䝰ータ，ྠドライバを開発することとし，研究開発を進めてきた．ここでは，ま

䛪プロ䝨ラの設計，ᛶ⬟ホ౯について述べ，次に䝰ータおよ䜃ドライバの開発について述べる． 

 

(a) 㧗ᛶ⬟ࡢࣛ࣌ࣟࣉタィ㛤Ⓨ 

プロ䝨ラの⩼型については，すでに２．空力(c)にて述べた．プロ䝨ラの設計については，10の5஌⛬度の

レイノルズ数で用いられる Adkins と Liebeck の᪉法（⩼型䝕ータはᮾ໭大学の火星大気㢼Ὕで取得）で設

計し，実際にプロ䝨ラの試సを行い，䛭のᛶ⬟をᝨ星大気㢼Ὕで測定した．䛭の⤖果，ண測್と実験⤖果

のẚ㍑から火星飛行機のプロ䝨ラはୖ記の᪉法で設計ྍ⬟であることを示すことがฟ᮶ている． 
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また，プロ䝨ラの⩼型については，ึᮇのẁ㝵では，୕ゅ⩼型で設計を行ったが，Adkins と Liebeck のプ

ロ䝨ラ設計ᡭ法のጇᙜᛶをホ౯したの䛱，プロ䝨ラຠ⋡をୖ䛢るために⩼型のᨵⰋを行った．プロ䝨ラຠ⋡

は⩼型の᭱大ᥭᢠẚに౫Ꮡする．火星飛行機用プロ䝨ラでのレイノルズ数，マッ䝝数における，高い᭱大

ᥭᢠẚを示す⩼型を提案し，ᮾ໭大学火星大気㢼Ὕで䛭のᛶ⬟を☜ㄆした（ᅗ 2.12）．また，本⩼型を᭷す

るᨵⰋ型のブレードを設計，試సしている．ຍ䛘て，䜶ントリカプセル཰⣡᫬における䝁ンパクト໬を目ᣦして，

後㏥ゅをᣢつ平㠃ᙧの提案も行った．この後㏥ゅのຠ果については，Adkins と Liebeck の᪉法では考慮

できないため，プロ䝨ラᛶ⬟にᑐする後㏥ゅのຠ果を CFD によって検討した（ᅗ 2.13）．䛭の⤖果，後㏥ゅ

はプロ䝨ラの高㈇Ⲵ໬をもたらす，すな䜟䛱䝁ンパクトに㈉献することがศかったので，後㏥ゅをᣢつブレー

ドを設計，試సした（ᅗ 2.14）． 
火星飛行機用プロ䝨ラには，(1)高ຠ⋡໬，(2)高㈇Ⲵ໬がᮃまれる．(1)プロ䝨ラຠ⋡が高まると，䝰ータ，

ドライバの㉁量ῶᑡ，すな䜟䛱推進器඲体の㉁量がῶᑡする．また，(2)プロ䝨ラの㈇Ⲵが高まると，プロ䝨

ラが䝁ンパクト໬しカプセル䜈の཰⣡がᐜ᫆になるためである． 
これまでの研究開発において，プロ䝨ラの設計は⩼⣲理論を䝧ースにした Adkins・Liebeck の᪉法が㐺

用ྍ⬟であること，すな䜟䛱⩼型ᛶ⬟がプロ䝨ラᛶ⬟に┤⤖することがศかった．プロ䝨ラの(1) 高ຠ⋡໬，

(2) 高㈇Ⲵ໬のためには，᭱大ᥭᢠẚが大きく，䛭の際のᥭ力係数が高い⩼型の౑用が㔜要である．また，

⩼型ᛶ⬟にᑐするマッ䝝数のຠ果がᑠさいこともศかった． 
このため，現᫬Ⅼの成果において，（マッ䝝数ຠ果を気にすることなく）103䠉104のレイノルズ数で高い᭱

大ᥭᢠẚ(⣙䠔)，䛭の際のᥭ力係数の高い（⣙ 1.0）をᣢつ⩼型を᭱⤊的に提案している．さらに⥅⥆的な研

究を⥆けることによ䜚，火星飛行機用プロ䝨ラによ䜚䜅さ䜟しい⩼型が提案されることで，プロ䝨ラᛶ⬟の向

ୖがᮇ待できる． 
 ୖ記にຍ䛘て，後㏥ゅをつけることで⩼➃ を⩼㈇ᅽ㠃ୖに఩⨨さ䛫ることによる⩼㈇ᅽ㠃の低ᅽ໬，

すな䜟䛱プロ䝨ラの高㈇Ⲵ໬がྍ⬟であることを示した．プロ䝨ラの高㈇Ⲵ໬は，ୖ記のᵝにプロ䝨ラの䝁

ンパクト໬をྍ⬟にする．しかし，前⦕๤㞳 の利用のሙ合とྠᵝに，後㏥ゅによってプロ䝨ラຠ⋡は低ୗ

するので，ୖ記(1)，(2)の୧要ồを考䛘後㏥ゅをỴ定することがᚲ要である． 
 
 
 

 
ᅗ 2.12．プロ䝨ラ用୕ゅ⩼のᨵⰋ 
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ᅗ 2.13．プロ䝨ラᛶ⬟にᑐする後㏥ゅのຠ果の CFD 

 

 
ᅗ 2.14．プロ䝨ラの試స (a) オリ䝆ナル୕ゅ⩼， (b) ᨵⰋ型の୕ゅ⩼ 
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 (b) ㍍㔞࣭㧗ຠ⋡ࡢࢱ࣮ࣔ࡞㛤Ⓨ 

 火星飛行機の㉁量制⣙がཝしい中，㉁量の 20䠂を༨める䝰ータと䛭のドライバの㉁量を低ῶすることはᚲ

㡲である．このため，火星飛行機推進用䝰ータシステムの開発において，㥑動᫬の䝰ータ内部の 度ୖ᪼

をᢕ握し，熱ఏ㐩≉ᛶのᨵⰋを行い，௙ᵝにᑐして䝰ータサイズを᭱㐺໬し，ドライバの部ရ㑅定㐣⛬で軽

量໬ྍ⬟な⣲Ꮚなら䜃に構成を㑅ᢥすることで，軽量໬をᅗることを目的とした．これまでに䝰ータの軽量

໬を行䛖ために௨ୗの᪉⟇を᥇用した．（１）発熱部の熱を㏨がしやすいよ䛖，ブラシレス䝰ータを᥇用，（２）

䝰ータの要ồ௙ᵝにᑐするステータ・ロータ構成の᭱㐺໬，（３）低 ⎔ቃでの㥑動を前提としてୡ⏺᭱高

☢力の☢▼を᥇用，（４）ステータとᨭᣢ構造㛫の熱ఏ導を高めることで，㥑動᫬の平⾮ 度をୗ䛢，䝰ータ

サイズを低ῶ，（５）䝰ータ内部に熱がこもる構造（ワニスの利用等）をᅇ㑊するᣊ᮰᪉法を᥇用，（䠒）大気ὶ

ධᏍの設⨨によるᨺ熱ᛶ⬟の向ୖ．௨ୖの᪉⟇を施し試సした䝰ータを宇宙科学研究ᡤのᝨ星大気㢼Ὕ

で火星飛行機の㐠用≧ែに㏆い≧ែで㥑動し，平⾮ 度を☜ㄆした．次に，䝰ータドライバの軽量໬を目

的として௨ୗの᪉⟇を用いた．（１）2 ಶの䝰ータを一つのドライバで㥑動することでඹ用部ရをቑやす, （２）  
センサレス㥑動にすることで，I/F をྵめシステム඲体として軽量໬, （３）㥑動制御のための計⟬䝁アを࿘ᅖ

ᅇ㊰もྵめて一番軽量となるよ䛖に㑅定. 実際にୖ記の検討を཯ᫎしたドライバを試సし，動స☜ㄆを行っ

た． 
 ୖ記䝰ータとドライバの合計㉁量は 0.91kgであ䜚，ᙜึ見✚も䜚㉁量よ䜚も 30䠂௨ୖの๐ῶがなされたもの

の目ᶆ್の 0.81kgまではさらに 0.1kg๐ῶがᚲ要な≧ែにある．䝰ータ༢体では，㞺ᅖ気 度ᦤẶ 20度，

平⾮ 度 100 度でロータとステータの㉁量 0.56kg，᭱大㐃⥆㥑動 2360rpm，0.167Nm の௙ᵝを実現した．

一᪉，ドライバでは，0.17kg，116x175x10mm を実現できた．（ᅗ 2.15） 
今後もᘬき⥆き，䝰ータのᑠ型໬，⟂体の材料ኚ᭦による軽量໬等のᨵၿを進めるண定であ䜚，次のよ䛖

な᪉⟇，（１）ドライバ䝪ードをフレキシブル基ᯈ໬する, （２）低㏿でもセンサレス㥑動できるよ䛖にする，（３）

䝰ータサイズの᭱㐺໬を行䛖，（４）ఏ熱ᛶ⬟の向ୖによる䝰ータサイズダウンをᅗる, （５）ロータ䜈の熱ఏ導，

ᨺᑕがどの⛬度のカップリングとなるのかを考慮して，㐠用᫬㛫，ステータ᭱高ྍ⬟ 度から䝰ータサイズを

ୗ䛢るなどを検討している．  
 

 

ᅗ 2.15．試సした䝰ータおよ䜃䝰ータドライバ 
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䠏䠊䠐 㟁※[104]-[110] 

WG では機体に内ⶶしたバッテリからᨺ電して飛行しつつ，機体表㠃にᦚ㍕した太陽電池で発電して航

⥆㊥㞳のᘏ㛗ཬ䜃㌾着陸後の動స⥅⥆をᅗることを目的としている．このため，軽量・高䜶ネル䜼ーᐦ度

のバッテリおよ䜃火星に㐺した太陽電池の開発がồめられている． 
ま䛪火星飛行機用のバッテリについて述べる．バッテリには，高䜶ネル䜼ーᐦ度（Wh/kg），高ᨺ電レート

≉ᛶがồめられる．本研究では，アルミニウムに代䛘てステンレス⟩を基材に用いたラミネートフ䜱ルムで䜿

ースを〇造し，10Ah ⣭のリチウムイオン電池を試సする．ステンレスの高๛ᛶ䜖䛘ᙉ度補ᙉが୙要で，䜶

ネル䜼ーᐦ度を飛㌍的に向ୖし，火星飛行機の実現にᐤ୚する．また 10Ah ⣭のᑠ型宇宙用電池はᏑ在

しないため，௚のᑠ型宇宙ミッションにも㈉献できる．このよ䛖な要ồに基づいて，バッテリは，ᐜ量 10Ah の

セルを試సし，䜶ネル䜼ーᐦ度 118Wh/kg とい䛖ᚑ᮶にない高い䜶ネル䜼ーᐦ度を㐩成した（4.1V ඘電᫬）

（ᅗ 2.16）．この電池は，本年度，ᑠ型月着陸実験機 SLIM 䜈のᦚ㍕がỴ定した．さらに，඘電電ᅽを 4.25V
に高めることで，ᐜ量 11Ah，䜶ネル䜼ーᐦ度 129Wh/kg を㐩成した．ただしᐜ量ຎ໬がຍ㏿するため，火星

飛行機をྵむ▷ᮇミッション用の㐠用᪉法となる． 
次に，太陽電池には，高ฟ力ᐦ度≉ᛶ（W/kg，W/m2）がồめられる．䛭こで⣙ 30%の高いኚ᥮ຠ⋡を

ᣢ䛱ながら，ཌみ⣙ 10µm で軽量・ᰂ㌾な IMM3J 太陽電池セルを䝧ースにᨵⰋをຍ䛘る．火星大気中に

は大量のダストがᾋ㐟し，これを㏻㐣した太陽ගス䝨クトルは㛗Ἴ㛗ᐤ䜚にኚ໬するため，太陽電池の構

造をこれに᭱㐺໬することでຠ⋡向ୖを目ᣦす．これらはい䛪れもୡ⏺ึの試みである．本研究では，太

陽電池は，IMM3Jセルの構造をᨵኚして，火星大気を㏻㐣した太陽ගス䝨クトルに᭱㐺໬することで，ᚑ᮶

型から⣙ 9%のຠ⋡向ୖを㐩成した（ᅗ 2.17）．඾型的な᮲件での発生電力は⣙ 14mW/cm2となる． 
これまでの研究において，火星飛行機のシステムを成立するためのᛶ⬟に関してある⛬度の見㏻しを得

られた．ま䛪バッテリについては，඘電電ᅽを高める，ᐜ量をቑす，ステンレス⟩を薄くする，電池の材料系

を見┤す，といった᪉⟇によ䜚，さらなる䜶ネル䜼ーᐦ度の向ୖ（目ᶆ䠖140-150Wh/kg）と，宇宙⎔ቃでの㛗

ᮇ㐠用ᛶホ౯を行䛖．䜶ネル䜼ーᐦ度の向ୖは，構造解ᯒのヲ⣽໬による部材の軽量໬や，電池材料系

の見┤しによ䜚実施する． 
太陽電池は，実㐠用を考慮した設計を進める．太陽ගス䝨クトルは᫬้や気象᮲件によ䜚ኚ໬し，い䛪れ

の᮲件で㐠用しても一定௨ୖのᛶ⬟を得られ䛽䜀ならない．火星⎔ቃ䝰䝕ルの集⣙と太陽電池の構造᭱

㐺໬によ䜚，これを実施する，とい䛖ことで火星探査航空機のシステム要ồを‶㊊するとい䛘る． 
 

 
ᅗ 2.16．SUS ラミネート Li-ion バッテリ 
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ᅗ 2.17．火星用太陽電池パネル 

 
 

䠏䠊䠑 ⯟ἲㄏᑟไᚚ[111]-[125] 

火星では GPS が利用できないこと，☢気᪉఩計が౑䛘ないこと，䜶ア䝕ータセンサの⢭度がⴠ䛱ること，

などが航法誘導制御のⅬからは㠀ᖖに୙利なⅬである．また誘導航法制御機器の軽量໬も火星飛行機の

成立ᛶの観Ⅼから㔜要である．も䛱ろ䜣，ᆅ球火星㛫の㏻ಙ㊥㞳・㏻ಙ㏿度を考䛘ると遠㝸᧯సをすること

は㞴しく，⮬ᚊ飛行システムを組み㎸むᚲ要がある．これらのことから，太陽ගとᆅ㠃からの㍽ᑕを利用した

ጼໃ検ฟ⿦⨨の設計やᦚ㍕ண定センサホ౯実験，ゅ㏿度計ฟ力を利用した௵ពಶ数のバーチャルセンサ

を構成するアル䝂リズムの開発，ጼໃ検ฟ䝴ニットの試సなどを行った．（ᅗ 2.18） 
ຍ䛘て，火星大気中には஘ὶ現象がᏑ在し，ᙉい㢼をక䛖ሻ᪕㢼などの気象現象も㢖⦾に発生すること

が知られている．火星での飛行ミッションを成ຌさ䛫るには，火星気象のもとでのᏳ定な飛行をྍ⬟にする

機体や飛行制御システムを開発するᚲ要がある．しかし，飛行にとって㔜要なᑠさな空㛫・᫬㛫ศ解⬟の火

星気象についての観測౛はᑡない．䛭こでま䛪㐠動シミ䝳レーションに用いるための火星気象䝰䝕ルの☜

立を目ᣦした．䛭の⤖果，ᆅ球でのሻ᪕㢼䝰䝕ルと火星探査における気象観測䝕ータを合䜟䛫ることで，

火星でのሻ᪕㢼䝰䝕ルを定⩏することができた．また火星大気の CFD ⤖果から火星の㐃⥆✺㢼の⤫計量

を定⩏した．（ᅗ 2.19） 
また火星の✺㢼中の飛行では大きくጼໃが஘れることがண᝿される．䛭のよ䛖な≧ែから᚟ᖐしミッション

を成ຌさ䛫るには，ጼໃゅを用いたᏳ定໬制御が᭷ຠである．䛭こでサー䝰パイルセンサを用いたጼໃ検

ฟシステムを開発し䛭のᛶ⬟ホ౯を行った．（ᅗ 2.20） 
この中で≉➹すべき成果としては， 火星飛行機の㐠動シミ䝳レーションに౪することのできる火星大気䝰

䝕ルを定⩏したことと，この䝰䝕ルを用いた火星気象中での飛行シミ䝳レーションを行い，ミッションの成立ᛶ

を検討したことがᣲ䛢られる．またᆅ表や大気からのᨺᑕを利用してጼໃゅを推定するጼໃゅ推定システム

と䛭のアル䝂リズムを提案した．さらに䜶ン䝆ニアリング䝰䝕ル，フライト䝰䝕ルを〇సしᛶ⬟ホ౯を行った．

䛭の⤖果，⣙ 1.2°の⢭度でጼໃ検ฟがྍ⬟であることを示した． 
またጼໃ検ฟシステムにຍ䛘て，火星飛行機の఩⨨推定についての研究も進めている．ここでは，これま

でに᧜ᙳされた高解ീ度のᆅୖ䝕ータをඖに火星飛行機にᦚ㍕したカメラからの画ീとマッチングさ䛫るこ

とによ䜚，飛行している㡿ᇦを推定する᪉法である．現᫬Ⅼでは，飛行機にᦚ㍕できるฎ理⿦⨨の㈇ᢸをな

るべくῶらしたアル䝂リズムによるイメー䝆パターンマッチングのアル䝂リズムを開発し，䛭の検証試験を実験

ᐊレ䝧ルで行っている．（ᅗ 2.21） 
᭱後に，火星気象はᆅᙧや᫬้，Ꮨ⠇のᙳ㡪をᙉくཷける．䛭こで実際の火星探査ミッションを᝿定した

飛行プロフ䜯イルを定⩏し，火星気象䝰䝕ルをよ䜚⢭ᐦ໬するᚲ要がある．また提案ጼໃ検ฟシステムは，

火星⎔ቃでもᆅ表・大気からのᨺᑕを計測して⢭度よくጼໃを推定ྍ⬟であることを実証するᚲ要がある． 
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ᅗ 2.18．ጼໃ検ฟセンサフライト䝰䝕ルおよ䜃䝌ン䝕による高高度実証試験 

 
 

 
ᅗ 2.19．火星でのሻ᪕㢼䝰䝕ル 
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ᅗ 2.20．サー䝰パイルセンサを用いたጼໃ検ฟシステムのᛶ⬟ホ౯ 

 
 

 
ᅗ 2.21．イメー䝆パターンマッチングを利用した఩⨨推定アル䝂リズムと䛭の実証試験 
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䠏䠊䠒 ᕼⷧẼయ⎔ቃୗ䛷䛾㧗ຠ⋡⇕⟶⌮䝅䝇䝔䝮䛾◊✲㛤Ⓨ[126],[127] 

 火星飛行機においてᣢ⥆的な飛行およ䜃軽量໬をᅗるためには，プロ䝨ラ推進用の䝰ータからのᒁᡤ的

な発熱をຠ⋡よく大気中䜈ᨺ熱し，一定 度にಖつことが୙ྍḞである．ただし，飛行機はᕼ薄気体⎔ቃ

を飛行するため，一⯡的なᨺ熱フ䜱ンだけでは୙༑ศである．このᒁᡤ的，かつ」数の発熱を，大㠃✚を᭷

する⩼構造ཬ䜃機体構造䜈輸送し，ᨺ熱するᚲ要がある．このためループ䝠ートパイプ（LHP）とよ䜀れる熱

輸送䝕バイスを用いる．ここでは」数⵨発部を᭷する LHP（Multiple Evaporator LHP, MLHP）を᝿定し，各

発熱部からの発熱をຠ⋡よく，かつᆒ等に輸送する高ຠ⋡熱管理システムཬ䜃制御ᡭ法の研究開発を行

こととした． 
 この中で，」数⵨発部を᭷する LHP ⮬体の研究開発は，௚の戦略的開発研究䛂高機⬟熱輸送制御の研

究（代表者䠖㛗㔝᪉星（ྡ大）䛃によって実施されている．ここでは，飛行機の熱システムに関する一次検討と

して，火星探査航空機の熱数学䝰䝕ルを構⠏し（ᅗ 2.22），ミッションシナリオにἢった㐠用の中で，どのサ

ブシステムがクリテ䜱カルにᙳ㡪をཬぼすのかを調査した．䛭の⤖果，プロ䝨ラを㥑動さ䛫る䝰ータの発熱が

㠀ᖖに大きく，ミッション᫬㛫内に䛭のチᐜ 度⠊ᅖを大きく㉸䛘ることがศかった（ᅗ 2.23）．これにᑐして，

䝰ータのᨺ熱機構をู㏵検討し，䝰ータの䜿ースに⫗ᢤき✰を開け（ᅗ 2.24），ステータを┤᥋空෭すること

で， 度ୖ᪼をᢚ䛘，チᐜ 度⠊ᅖにᢚ䛘る見㏻しを得た．これらの⤖果は，䝰ータの試సに཯ᫎし，4(b)
䜈の⤖果に⧅がっている．今後は，熱数学䝰䝕ルのヲ⣽໬，≉にᦚ㍕機器およ䜃ミッションプロフ䜯イルに

おける発熱をヲ⣽にし，かつ，MLHP などの高機⬟熱制御䝕バイスを組み合䜟䛫てຠ⋡的な熱制御（とྠ

᫬に機体の軽量໬）を目ᣦすこととする． 
 

 
ᅗ 2.22．火星探査航空機の熱数学䝰䝕ル (a)඲体，(b)ᦚ㍕機器のヲ⣽ 

 

ᅗ 2.23． 度解ᯒ⤖果 (a) 定ᖖ解ᯒ⤖果， (b)㐣Ώ解ᯒ⤖果 
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ᅗ 2.24．䝰ータ熱解ᯒ (a) ᨵⰋ前， (b) ᨵⰋ後 
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䠏䠊䠓 ᒎ㛤⩼ᣲື䛚䜘䜃㣕⾜䝅䝭䝳䝺䞊䝅䝵䞁 

 火星の大気ᐦ度はᆅ球の 1/100 しかないため，飛行に༑ศなᥭ力を生みฟすために火星飛行機には大

㠃✚の⩼が୙ྍḞである．一᪉，ロ䜿ットで火星䜈輸送しかつ䜶アロシ䜵ルを用いるとい䛖㒔合ୖ，機体の大

きさには制㝈がある．この相཯するၥ㢟を解Ỵするᡭẁが，展開技術である．ຍ䛘て，火星飛行機のሙ合に

は空中でⴠୗしながら展開するᚲ要がある [128]（ᅗ 2.25）．この展開᫬に⩼がཷける空気力によって，機体の

ᣲ動が୙Ᏻ定になるྍ⬟ᛶがᣦ᦬されている．この空中展開はミッションの中でもリスクが高いため，なるべ

く༢⣧かつ軽量な展開機構の開発と，展開᫬の空気力を考慮した展開ᣲ動シミ䝳レーションがᚲ要となる． 
WG ではこのㄢ㢟にᑐしてマルチ䝪䝕䜱ダイナミクスを応用した䝰䝕ルにᵝ䚻なጼໃにおける空気力の見

✚䜚（実験およ䜃計⟬）を組み合䜟䛫たシミ䝳レーション技術の開発を行った [129]-[138]．（ᅗ 2.27） 
ຍ䛘て，Ᏻ඲・☜実な展開を行䛖ために，開発したシミ䝳レーション技術を用いてロバストᛶ解ᯒを実施し

た（ᅗ 2.27）．ここでは，展開᫬にண᝿される⎔ቃ᮲件の䜀らつきをⴠୗ㏿度，࿘ᅖ㢼㏿，ピッチゅ，高度な

どの４つに㝈定して，解ᯒを実施している．このロバストᛶ解ᯒの中で，展開機構㉁量をᢚ䛘ながらᏳ඲に

展開するための展開機構を䛂展開トルクス䜿ール F䛃とい䛖概念を導ධし，設計法として提案している． 
この⤖果，ᵝ䚻な⎔ቃ᮲件の中でのᏳ඲な展開を考慮した概念設計を提案することがฟ᮶，䜀らつきに

ᑐするᏳ඲ᛶ，機器㔜量，ミッション機器㔜量，航⥆㊥㞳などとのトレードオフがྍ⬟となっている [139]． 
 

 
ᅗ 2.25．ミッションシー䜿ンス 
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ᅗ 2.26．展開シミ䝳レーションと䛭の検証試験 

 
ᅗ 2.27．展開におけるロバストᛶホ౯と機体設計䜈のᙳ㡪 
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➨ 3 ❶ 㧗㧗ᗘẼ⌫ࢆ฼⏝ࡓࡋ㣕⾜ヨ㦂 

䠍䠊㣕⾜ヨ㦂䛾目ⓗ 

火星飛行機は低動ᅽ・低レイノルズ数で飛行するが，このよ䛖な᮲件ୗで඲機ᙧ≧の空力ᛶ⬟を㢼Ὕ実

験や数್シミ䝳レーションで実施することは㞴しい．䛭のため，火星飛行機の飛行᮲件を模ᨃすることがྍ

⬟な高度 35km 付㏆で飛行試験を実施し，火星飛行機の空力䝕ータを取得することが本飛行試験の目的

である．成ຌ基準は௨ୗのよ䛖に設定する． 
ミニマムサクセス䠖  ᘬき㉳こしフ䜵ーズにおいて，飛行中の機体の空力䝕ータを取得する 
フルサクセス䠖  ㏄ゅ 5 度付㏆での飛行中の機体の空力䝕ータを取得する 
䜶クストラサクセス䠖 ㏄ゅ 8 度付㏆での飛行中の機体の空力䝕ータを取得する 

䠎䠊Ẽ⌫ヨ㦂⿦⨨ᴫ␎䛚䜘䜃ᐇ㦂䝅䞊䜿䞁䝇 

飛行試験システムは，飛行制ᚚを行う機యアࣅオࢽクス，ࣥࢦドラからの機యのᨺ出を行うࣥࢦ

ドラアࣅオࢽクス，ᆅ上で機య，ࣥࢦドラとの㏻ಙを行うᆅ上ᒁシステムから構成される（図 3.1）．
できるだけᕷ㈍ရを౑い，また機యアࣅオとࣥࢦドラアࣅオの部ရの共㏻化をはかることで開発ࢥ

ストの๐ῶを図っている． 

 
 
 
 

ᅗ 3.1 飛行試験システム概略 

機య࢜ࣅ࢔ 

 ࢜ࣅ࢔ࣛࢻࣥࢦ

PIᆅୖᒁ 

 ࢡࣥࣜࣥ࢘ࢲ㸭ࣉࢵ࢔

 ࢡࣥࣜࣥ࢘ࢲ

Ẽ⌫ࣉ࣮ࣝࢢ

 ࢜ࣅ࢔

ษࡾ㞳࣮ࢱࢵ࢝ࡋ

ࢲ  

኱Ẽ⌫ 

ᆅୖ㏻ಙタഛ 
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飛行試験機を高高度まで㐠䜆ためには JAXA がᡤ᭷する高高度気球を利用する．高高度気球を利用し，

機体を内部に཰めた䝂ンドラを高度 35km 付㏆までୖ᪼さ䛫，機体をษ䜚㞳す．ษ䜚㞳された機体はᡤ定の

飛行を行い，パラシ䝳ートをᨺฟしᾏ㠃に着Ỉする（ᅗ 3.2）．飛行シー䜿ンスを௨ୗに示す． 
 
(1) ᨺ球，ୖ᪼䠖 ᆅୖでの䝦ルスチ䜵ックを実施し，ᨺ球する． 
(2) ษ䜚㞳し䠖 ୖ空での䝦ルスチ䜵ックを実施する．䛭の後䝂ンドラᡬを開き，機体をษ䜚㞳す． 
(3) ロールフ䜵ーズ䠖 ษ䜚㞳し後機体がほぼ┿ୗを向いている㛫に䜶ルロンを౑いロールマニ䝳ーバを  

実施し，ᘬき㉳こし᫬に機体が陸から㞳れる᪉఩に向くᵝにする． 
(4) ᘬき㉳こしフ䜵ーズ䠖 䜶レ䝧ータを౑いᘬき㉳こしを行䛖． 
(5) 定ᖖ⁥空フ䜵ーズ䠖 ᣦ定したトリム㏄ゅ(5 度付㏆およ䜃 8 度付㏆)で定ᖖ⁥空を行䛖． 
(6) パラシ䝳ートᨺฟ䠖 機体からパラシ䝳ートをᨺฟし，Ᏻ඲な㏿度で㝆ୗさ䛫る． 
 

 
ᅗ 3.2 気球実験概略 

 
ᅗ 3.3 に飛行⤒㊰の概要を示す．大ᶞ航空宇宙実験ሙからᨺ球され，䝆䜵ット気ὶにのってᮾ᪉のἈ合

⣙ 30km 付㏆・高度⣙ 35km 付㏆に฿㐩した᫬Ⅼで機体を気球からษ䜚㞳し，飛行試験を開ጞする．飛行

試験機は目ᶆ᪉఩ゅ 217 度プラスマイナス 60 度の⠊ᅖに᪉఩が཰まるよ䛖に誘導する．飛行試験᫬㛫は 2
ศであ䜚この㛫 12km䡚13km飛行する．推進系をᦚ㍕していないため飛行中に 4km⛬度㝆ୗする．飛行試

験⤊஢後パラシ䝳ートを開ചしてᾏ㠃ୖに着Ỉする． 
表 3.1 に実験シー䜿ンスを示す．ୖ᪼中のᆅୖᒁとの䝕ータの送ཷಙは大気球グループ提౪アビオ系が

行い，PI アビオは大気球グループアビオと RS-232 で᥋⥆される．飛行試験機には送ಙ機のみᦚ㍕し，ཷ

ಙ機はᦚ㍕しない． 
なお，目的ᆅで☜実に飛行試験を⤊஢するため，パラシ䝳ートを開ചするとྠ᫬にパラシ䝳ートが開かな

かったሙ合に備䛘⯦㠃を制御して☜実にቒⴠさ䛫るよ䛖にプログラムされている．また，パラシ䝳ートを開ചさ

䛫るための⊂立した補ຓ電源およ䜃タイマーᅇ㊰ᣢってお䜚，アビオニクスが୙調になったሙ合でもタイマ

ーᅇ㊰によ䜚パラシ䝳ートを開ചすることがྍ⬟である． 

ᨺ⌫ 

 ᪼ୖ࡟ࡶ࡜࡜ࣛࢻࣥࢦ

機యษࡾ㞳ࡋ 

 ᨺฟࢺ࣮ࣗࢩࣛࣃ

 ࢬ࣮࢙ࣇ࣮ࣝࣟ

ᘬࡁ㉳ࢬ࣮࢙ࣇࡋࡇ 

ᐃᖖ⁥空ࢬ࣮࢙ࣇ 
ᐇ㦂ྲྀࡢࢱ࣮ࢹᚓ 

┠ᶆ᪉఩࣮ࣝࣟࡢ࡬ 
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ᅗ 3.3 飛行⤒㊰の概要 

 
表 3.1 実験シー䜿ンス 

 
 

  

␒ྕ ෆᐜ
1 ᨺ⌫

2
䛆䝁䝬䞁䝗㏦ಙ䛇ษ䜚㞳䛧‽ഛ㛤ጞ䠄㣕⾜䝥䝻
䝣䜯䜲䝹➼䛾㏦ಙ䠈ᶵయ䞉䝂䞁䝗䝷≧ែ䜢☜ㄆ䠅

3 䛆䝁䝬䞁䝗㏦ಙ䛇䝂䞁䝗䝷⵹䜸䞊䝥䞁

4
䛆䝁䝬䞁䝗㏦ಙ䛇ᶵయษ䜚㞳䛧‽ഛ䠄᫬้ྠᮇ䠈
䝍䜲䝬䞊䝉䝑䝖䝸䝺䞊䜸䞊䝥䞁䛺䛹䠅

5 ᶵయ䞉䝂䞁䝗䝷≧ែ☜ㄆ
6 䛆䝁䝬䞁䝗㏦ಙ䛇ᶵయษ䜚㞳䛧䠄㣕⾜ヨ㦂㛤ጞ䠅
7 䛆⮬ືไᚚ䛇ᶵయ䛾ᘬ䛝㉳䛣䛧
8 䛆⮬ືไᚚ䛇㏄ゅ䝇䜲䞊䝥䠄᪉఩ไᚚ䛒䜚䠅

9
䛆⮬ືไᚚ䛇䜰䝡䜸䝙䜽䝇ᣦ♧䛻䜘䜛䝟䝷
䝅䝳䞊䝖㛤ച

10
䛆⮬ືไᚚ䛇⊂❧䝍䜲䝬䞊ᣦ♧䛻䜘䜛䝟䝷
䝅䝳䞊䝖㛤ച

11 䛆⮬ືไᚚ䛇⯦㠃䜢ኻ㏿≧ែ䜈ኚゅ
12 ╔Ỉ

䜲䝧䞁䝖
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䠏䠊㣕⾜ヨ㦂ᶵᶵయ 

䠏䠊䠍 ᶵయᴫ␎ 

図 3.4 および図 3.5 に機యのእほ෗┿と三面図を♧す．඲㛗㸸1997mm(ࣆトー⟶㝖く)，スࣥࣃ㸸

2404mm，㉁㔞㸸⣙ 5.8kg である．୧翼および⬗యを 1 回ࡎつᢡりたたんだ状ែで┤ᚄ⣙ 1m の火星

࢚ࣥトࣜー࢝プࢭルに཰⣡されることを᝿定して設計された機యである [140]．࢚ ࣥトࣜ࢝プࢭルへの

཰⣡性への考慮からỈᖹᑿ翼後縁が෇にෆ᥋するྎᙧとなっている．また，඲高を低くするためᆶ

┤ᑿ翼を 2 ᯛとしている．空力⯦面は，࢚レベータ㸸1 ᯛ，ラࢲー㸸ྛᆶ┤ᑿ翼 1 ᯛࡎつ計 2 ᯛ，࢚

ルロࣥ㸸ᕥྑྜわせて 2 ᯛである．࢚ルロࣥࣜࣥࢣーࢪを⡆単にするため主翼ᢡり␚み⏝ࢪࣥࣄよ

りෆഃに࢚ルロࣥを設置した． 
 㸰㍈☢気᪉఩計，㸱㍈ຍ㏿度計，㸱㍈角㏿度計，㏄角計 ⏝ᕪ圧計，ᶓ⁥り角計 ⏝ᕪ圧計，ື圧

（㏿度）計 ⏝ᕪ圧計，高度ࢧࣥࢭ（⤯ᑐ圧計）， 度計のྛ✀ࢧࣥࢭがᦚ㍕されている．  
 

 
ᅗ 3.4 機体外観 
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ᅗ 3.5 機体୕㠃ᅗ 

࢚ࣝࣟࣥ 

 ࢱ࣮࢚࣋ࣞ

 ࣮ࢲࣛ
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䠏䠊䠎 ᶵయᵓ㐀 

⬗యは主に CFRP で〇సし，機య上面にアࣅオベイのハッࢳを設けている（図 3.6）．主翼につい

ては，CFRP でࣜࣈ，ストࣜࣥ࢞ーを構成し，⾲面にフ࢕ルムを張る構造を᥇⏝した（図 3.7．設計

Ⲵ重ಸ数は 10 である．ᑿ翼はバルࢧᮦで〇సしている． 

 

 
ᅗ 3.7 主⩼構造 

 

 

 

  

ᅗ 3.6 ⬗体概略 
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䠏䠊䠏 ᦚ㍕ᶵჾ㓄⨨ 

図 3.8 にᦚ㍕機ჾ配置図を♧す．アࣅオࢽクス，࢚ アデータࢧࣥࢭ(ADS)，バッテࣜ，㏦ಙ機，DCDC
バータ，ロープ࢝ッター点火回㊰などは機యの前᪉に㞟⣙し機యの重ᚰ఩置が主翼翼ᘻ㛗のࣥࢥ

30%఩置になるように配置している．しかしながら，火星飛行機は࢝プࢭルへの཰⣡性の問題から機

首部を▷くせࡊるを得ࡎ，機ჾ配置を前᪉にしただけでは 30%఩置に重ᚰを持ってくることは㞴し

い．そのため，機✀部にバラスト（㖄）もᦚ㍕している．また，後᪉にはࣃラシࣗートとࣃラシࣗー

トᨺ出⏝ロープ࢝ッターがᦚ㍕されている．ロープ࢝ッターに点火されることによりࣃラシࣗート

཰⣡部の⵹がษり離され，ࣃラシࣗートがᨺ出される௙組みである．ここにはグ㍕されていないが，

࢚レベータ，ラࢲー，࢚ルロࣥのྛ⯦面にはࢧー࣎ࣔータおよび࣏テࣥシ࣓ࣙータがᦚ㍕されてい

る． 

 
図 3.8 ᦚ㍕機ჾ配置図 

 
䠏䠊䠐 ᶵయ䜰䝡䜸䝙䜽䝇 

図 3.9 に機యアࣅオࢽクスのእほ，図 3.10，図 3.11 に機యアࣅオࢽクスの構成図を♧す． 

 
  

ᅗ 3.9 機体アビオニクス外観 
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図 3.10 機యアࣅオࢽクス構成図(ಙྕ) 

 
ᅗ 3.11 機体アビオニクス構成ᅗ（電源） 
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䠏䠊䠑 ᶵయ㟁※ 

ᕷ㈍のࣜ࢘ࢳム࣏ࣜマーバッテࣜ（4 ル┤ิ構成）を౑⏝して機యバッテࣜを構⠏した．気⌫上ࢭ

᪼୰のバッテࣜಖ のため，バッテࣜࢭル㛫にシートࣄータを備える．機యの╔Ỉ後にバッテࣜが

ᾏỈでシࣙートし大㟁流が流れて発火することを㑊けるため，㟁力ライࣥに࣏ࣜスイッࢳを備える．

定᱁ 14.8 V であるため，DC-DC バータを⏝いてࣥࢥ 9 V まで㝆圧する．機యษり離し┤前にࣜレー

をクローズし機యアࣅオに㟁力を౪⤥する．㟁※構成を図 3.12 に，構成部ရを⾲ 3-1 に♧す． 
 

 
表 3-2 機体電源構成部ရ 

ྡ⛠ 構成部ရ 備考 
バッテリ Hyperion LG325-3300-4S リチウム䝫リマ電池，3.3Ah，4 ┤ิ 
シート䝠ータ 宇部⯆⏘ FH-1202 28V，78.4䃈，10W，バッテリಖ 用 
サー䝰スタット ᆏཱྀ電熱 IP105A195 OFF  度䠖50±5䉝，ON  度䠖30䉝௨ୖ 
䝫リスイッチ Tyco Electronics RGEF1000 ㏻ᖖ᫬電ὶ䠖10A，トリップ電ὶ䠖17A 
DC/DC 䝁ンバータ TDK-Lambda CE-1050 ධ力䠖11.2-18V，ฟ力䠖9V，0.5A ௨ୗ 
DC/DC 䝁ンバータ TDK-Lambda CC10-1212SR-E ධ力䠖11.2-18V，ฟ力䠖9V，0.9A ௨ୗ 
リニアレ䜼䝳レータ STMicroelectronics LM7805CV ධ力䠖9V，ฟ力䠖5V 

リレー Omron G2RL-2 電源ษ䜚᭰䛘用，ノーマリーオープン 
 

 

ᅗ 3.12 機体電源構成 

- 35 - 
 



 

䠏䠊䠒 ྲྀᚓ䝕䞊䝍䛸䛭䛾ฎ⌮ 

機体にᦚ㍕されるセンサ，カメラをᅗ 3.13 およ䜃表 3.3 に示す．ᅽ力センサから構成される ADS(Air Data 
System)で機体のᑐ気㏿度，㏄ゅ，ᶓ⁥䜚ゅを，ຍ㏿度計で機体にാく空気力を，サー䝰パイルセンサ，フ

䜷トダイオード，ຍ㏿度計，ゅ㏿度系で構成されるጼໃ検ฟシステムで機体ጼໃを実験後に推定する．また

カメラ画ീから⢒い機体ጼໃを推定できる．これらの推定್からトリム㏄ゅでの空力≉ᛶを推定し，㢼Ὕ試

験とẚ㍑することができる．また，ጼໃ検ฟセンサがṇᖖに動సしたことも☜ㄆできる．ᦚ㍕計測機器と計測

䝕ータの関係をᅗ 3.14 に示す．表 3.4 にはチᐜ計測ㄗᕪとᦚ㍕機器の計測⢭度のẚ㍑を示す． 
 
 
 

 
ᅗ 3.13 ᦚ㍕センサ 
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表 3.3 機体ᦚ㍕センサ㢮 
 

ྡ⛠ 部ရ ಶ数 備考 

１㍈ゅ㏿度 
ANALOGDEVICES, 
ADXRS300 

3 定᱁±300º/s, -40䡚85䉝 

2 ㍈ຍ㏿度 
ANALOGDEVICES, 
ADXL210AE 

2 定᱁±10g, -40䡚85䉝 

GPS GARMIN, GPS 15xW 1  
カメラ CC030100 1  
フ䜷トダイオード ὾ᯇ䝩トニクス, S1226-18BK 10 ጼໃ検ฟシステム 
サー䝰パイルセンサ HEIMANN Sensor , HTIA-E 10 ጼໃ検ฟシステム 
䜂䛪み䝀ー䝆 350䃈䝀ー䝆 3 ⥺ᘧ 3 主⩼䜂䛪み計測 

 度計 A 
ANALOGDEVICES, AD594 
ᦤẶ 度計 

1  

 度計 B 
䠦タイプ熱電ᑐ AD594 は基ᯈ

実⿦ 
3  

ᕪᅽセンサ A 
All Sensors Corporation, 0.5 
INCH-G-4V 

1 ADS 

ᕪᅽセンサ B 
All Sensors Corporation, 1 
MBAR-D-4V 

2 ADS 

⤯ᑐᅽセンサ Honeywell, PPT 1  
 

 

 

ᅗ 3.14 ᦚ㍕ィ ᶵჾ䛸ィ 䝕䞊䝍䛾㛵ಀ 
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⾲ 3.4 ᦚ㍕ᶵჾィ ⢭ᗘ䛸チᐜィ ㄗᕪ 

 
 

䠏䠊䠓 ጼໃ᳨ฟ䝉䞁䝃 

火星での飛行において，ᮍ知の大きな✺風እ஘下で飛行することがண᝿される．また࢝プࢭルか

らᨺ出されたときのጼໃも୙確定な要⣲が大きい．そのような場ྜもᏳ定した飛行を実現するため

には，⤯ᑐ的なጼໃを検出してフ࢕ードバック制ᚚを行うことが有効である．そこでᆅ面からの㉥

እ⥺のᨺᑕと，角㏿度，ຍ㏿度を 定してጼໃ角を推定するシステムを提案し，試సを行った（図

3.15(a)）．また気㇟⏝ࣥࢰデを౑い高高度での実証試験を行った（図 3.15(b)）．このࢧࣥࢭを飛行試

験機の上下にᦚ㍕し（図 3.8），ጼໃ検出ࢧࣥࢭの検証を行う． 

 

䠐䠊䝂䞁䝗䝷䝅䝇䝔䝮 

䠐䠊䠍 䝂䞁䝗䝷䝅䝇䝔䝮ᴫせ 

ᅗ 3.16 に䝂ンドラ概略を示す．アルフ䜯フレームで構造を〇సし，表㠃を発布スチロールᯈでそ䛖，内部

に，機体，䝂ンドラアビオ，バッテリ，気球グループ機器をᦚ㍕する．ᖜ䠖⣙ 2.92m(✺㉳部㝖く)，高さ䠖⣙

ᅗ 3.15 ጼໃ検ฟセンサ 

(a) 試సရ (b)高高度実証試験 
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2.53m，ዟ行き䠖⣙ 0.95m，㉁量䠖⣙ 200kg である．㉁量構成ブレイクダウンを表 3.5 に示す．  

 
ᅗ 3.16 䝂ンドラ概略 

 
表 3.5 䝂ンドラ㉁量構成ブレイクダウン 

 

Ẽ⌫Gᶵჾ

PIᶵჾ

㣕⾜ヨ㦂ᶵ

ᖜ ⣙2.9m
㧗䛥 ⣙2.5m
ዟ⾜ ⣙1.0m
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䠐䠊䠎 䝂䞁䝗䝷䜰䝡䜸䝙䜽䝇 

図 3.17,，図 3.18 にࣥࢦドラアࣅオの構成を♧す． 

 
ᅗ 3.10 䝂ンドラアビオニクス構成ᅗ(ಙྕ) 

 
ᅗ 3.11 䝂ンドラアビオニクス構成ᅗ（電源） 
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䠐䠊䠏 䝂䞁䝗䝷㟁※ 

ᕷ㈍のࣜ࢘ࢳム࣏ࣜマーバッテࣜを（5 ル┤ิ構成）をࢭ 20 ୪ิ᥋⥆で౑⏝してࣥࢦドラバッテ

ࣜを構⠏した．気⌫上᪼୰のバッテࣜಖ のため，バッテࣜ㛫にシࣜࢥーࣥラバーࣄータを備える．

ドラの╔Ỉ後にバッテࣜがᾏỈでシࣙートし大㟁流が流れて発火することを㑊けるため，㟁力ࣥࢦ

ライࣥに࣏ࣜスイッࢳを備える．定᱁ 18.5 V であるため，DC-DC バータを⏝いてࣥࢥ 7.5㹼18 V ま

で㝆圧する．気⌫上᪼୰は，ࣥࢦドラ㟁※からࣥࢦドラアࣅオ，機యアࣅオに㟁力を౪⤥する．㟁※

構成を図 3.12 に，構成部ရを⾲ 3.6 に♧す．機యษり離し時のࣜレー構成を図 3.13 に♧す． 
 

 
 

表 3.6 䝂ンドラ電源構成部ရ 
ྡ⛠ 構成部ရ 備考 

バッテリ Hyperion LG335-6500-5S リチウム䝫リマ電池，6.5Ah，5 ┤ิ，20 ୪ิ 
シリ䝁ーンラバー䝠ータ サミ䝁ン２３䠌 100 V，50W，バッテリಖ 用 
䝫リスイッチ Tyco Electronics RHEF100 ㏻ᖖ᫬電ὶ䠖1.0A，トリップ電ὶ䠖1.8A 
DC/DC 䝁ンバータ TDK-Lambda CE-1050 ධ力䠖15-21V，ฟ力䠖7.5Vand12V，0.2A ௨ୗ 
DC/DC 䝁ンバータ TDK-Lambda CC6-1203SF-E ධ力䠖12V，ฟ力䠖3.15V，0.75A ௨ୗ 
DC/DC 䝁ンバータ COSEL CBS2002424 ධ力䠖15-21V，ฟ力䠖18V，7.2A ௨ୗ 
リレー Omron G6CK-2114P-US 電源ษ䜚᭰䛘用，ラッチング 

 

ᅗ 3.12 䝂ンドラ電源構成 
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䠑䠊ᆅୖᒁ䝅䝇䝔䝮 

図 3.14 にᆅ上システムの構成を♧す．ࣥࢦドラアࣅオへのࢥマࣥド㏦ಙ，ࣥࣜࣥ࢘ࢲクデータの

受ಙを行うࣥࢦドラ㏻ಙ⏝ PC，機యアࣅオからのࣥࣜࣥ࢘ࢲクデータを受ಙする機య㏻ಙ⏝ PC，
それらと独立して㏻ಙෆᐜをグ㘓するロ࢞ーで構成される． 
 図 3.15 にᆅ上システムの UI(スクࣜーࣥシࣙット)を♧す．ྛ✀ࢧࣥࢭの出力が一ぴできるよう

になっており，ࢧࣥࢭの್がṇ常な⠊ᅖである場ྜはグࣜーࣥで⾲♧され，␗常がすࡄに確認でき

るシステムになっている． 

 

 
図 3.14 ᆅ上ᒁシステム構成 

ᅗ 3.13 電源ษ䜚᭰䛘リレー構成 

ືసࢫࣥࢣ࣮ࢩ 

ձ  ࠋ㏦ಙࢆಙྕࡀ࢜ࣅ࢔ࣛࢻࣥࢦ

ղ ࣛࡀ࣮ࣞࣜࢢࣥࢳࢵ㛤ࡢ࡬ྑࡾࡼࢀࡇࠊࡁ㟁ຊ౪⤥ࡀ೵Ṇࠋ 

ճ ࡀ࣮ࣞࣜࣥࣉ࣮࣮࣐࣮࢜ࣜࣀ㛤ࠊࡁษ᩿⟠ᡤࡣ㟁Ẽⓗ࡟Ꮩ❧ࠋࡿࡍ 

մ ࣮ࣟࡾࡼ࡟࣮ࢱࢵ࢝ࣉษ᩿ࠋ 
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ᅗ 3.15 ᆅୖシステム UI（ୖがダウンリンク，ୗがアップリンク） 

 

䠒䠊㣕⾜䝅䝭䝳䝺䞊䝅䝵䞁䛾䛯䜑䛾✵ຊ䝰䝕䝹䛾ᵓ⠏ 

ロバストな航法誘導制御プログラムを開発するためには，ᗈ⠊ᅖの飛行᮲件ୗでの高⢭度な機体の空力

䝕ータがᚲ要になる．ここでは，飛行試験機の㢼Ὕ模型をᏳ౯に⢭度よく制సするため 3 次ඖプリンタ（ග

造ᙧ）を利用して㢼Ὕ模型を制సした．また，低レイノルズ数᮲件ୗでの空力䝕ータを取得するため，金ἑ

ᕤᴗ大学の低㏿㢼Ὕを利用した．  

- 43 - 
 



 

䠍䠌䠊䠍 㢼Ὕヨ㦂ᶍᆺ 

  図 3.16 に඲機 1/5スࢣールの風洞試験ᶍ型を♧す．ᮏ試験ᶍ型は⢭度をಖ䛱つつ，Ᏻ౯でかつ▷

⣡ᮇであるග造ᙧ技術を用いて〇సした．空気力による機体のኚᙧを㜵䛠ため，一部アルミ構造を用いて

いる．ணめゅ度の付いた⯦㠃パー䝒を䛭れ䛮れ஺᥮することによって䜶ルロン，ラダー，䜶レ䝧ータの⯦ゅ

ኚ᭦を行った．  

 
ᅗ 3.16 㢼Ὕ試験模型(1/5 ඲機ス䜿ール䝰䝕ル) 

 

 

 

 

䠍䠌䠊䠎 ప㏿㢼Ὕ 

  㢼Ὕ実験は金ἑᕤᴗ大学ᡤ᭷の低㏿㢼Ὕを用いて行った（ᅗ 3.17 ᕥ）．本㢼Ὕは低㏿ᇦでもẚ㍑的஘

れᙉさが低く，Ᏻ定した気ὶが得られる≉ᚩがある．試験に際し，事前にス䝰ークワイ䝲法による気ὶഴゅの

調査を行い，機体の設定ゅ度と気ὶとの相ᑐゅ度ᕪのホ౯を行い，᭱大でも㏄ゅㄗᕪは㼼1 deg に཰まる

ことを☜ㄆした（ᅗ 3.17 ྑ）．  

  

(a) 金ἑᕤᴗ大学 低㏿㢼Ὕ           (b) ス䝰ークワイ䝲法による気ὶഴゅ調査 
ᅗ 3.17 低㏿㢼Ὕཬ䜃気ὶഴゅ試験 
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䠍䠌䠊䠏 ᐇ㦂᪉ἲཬ䜃ヨ㦂᮲௳ 

低レイノルズ数では機యに㈇Ⲵするື圧が非常に小さいため，微小力㸱分力ኳ⛗を⏝いて計 し

た(図 3.18(a))．機యにかかる㸴分力を㸱分力ኳ⛗によって計 するため，図 3.18(b)に♧すように

 定部ෆでの機యの設置᪉法を㸰㏻りに分けて計 を行った．試験は Re =33,000 および Re = 

70,000(代表㛗さ䠖主⩼䝁ード㛗さ)の᮲件で，⯦ゅをつけない≧ែでの機体の基本的な空力≉ᛶと⯦ゅを

つけた≧ែでの各᧯⯦のຠきについて䛭れ䛮れ調べた． 
 

 
(a) ᚤᑠ力３ศ力ኳ⛗ 

 
(b) 㢼Ὕ模型の設⨨᪉法 
ᅗ 3.18 䠒ศ力計測᪉法 

 
 

  

β

α

α

β
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䠍䠌䠊䠐 ᐇ㦂⤖ᯝ 

１䠌．４．１ ⦪≉ᛶཬ䜃ㄗᕪホ౯ 
Re = 33,000 ཬ䜃 70,000 におけるᥭ力・ᢠ力・ピッチング䝰ーメントの⦪≉ᛶを䛭れ䛮れᅗ 3.19 に示す．

ᥭ力は⥺ᙧᛶがᙉく，高㏄ゅでもᛴ⃭なᥭ力現象は見られない．また空力≉ᛶにᑐする Re 数౫Ꮡᛶがᑠ

さい．また䝰ーメント≉ᛶから⦪の㟼Ᏻ定も☜ಖされているためၥ㢟にはならないが，今後，飛行試験の㏄

ゅ⠊ᅖによっては㔜ᚰの⛣動によってトリムⅬを⛣動することを検討する． 
⦪≉ᛶについては各計測⿦⨨のಖ㞀⢭度から計測ㄗᕪを⟬ฟした．ᥭ力，䝰ーメントのㄗᕪはᑠさいが，

ᢠ力に関しては≉に Re = 33,000 ではฟ力್⮬体が㠀ᖖにᚤᑠであるため，ẚ㍑的ㄗᕪが大きくなる．これ

らの計測ㄗᕪཬ䜃 Re 数౫Ꮡᛶも考慮して，アビオニクス設計ཬ䜃飛行シミ䝳レーション䜈཯ᫎさ䛫た． 
 

 
 

  

ᅗ 3.19 機体の空力≉ᛶ（⦪≉ᛶ） 

(a) ᥭ力≉ᛶ (b) ᢠ力≉ᛶ (c) ピッチング䝰ーメント 
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１䠌．４．２ ᶓ≉ᛶ 
 ᅗ 3.20 にᶓ力・䝶ーイング・ローリングのᶓ≉ᛶを示す．得られたᶓ≉ᛶから⦪≉ᛶྠᵝに飛行試験の

実施ୖ，大きなၥ㢟はないことが䜟かる．ただし，計測した㏄ゅが３Ⅼであるため，㏄ゅ 0 ~ 9 deg の⠊ᅖの

䛭の௚の㏄ゅについては一次関数で内ᤄしているため，ὀពがᚲ要である． 

 
 

 
 

１䠌．４．３ ⯦ຠき≉ᛶ 
ᅗ 3.21 に䜶レ䝧ータ・ラダー・䜶ルロンの各⯦㠃のຠきを示す．⯦ゅኚ໬にᑐするຠきの度合いにはⱝ

ᖸの㠀⥺ᙧᛶがあるものの，各⯦㠃をኚ䛘ることで機体の䝰ーメントኚ໬が得られることを☜ㄆした．大気球

試験の実施ୖはၥ㢟にはならなが，ᑗ᮶的には飛行ミッションの内ᐜによってはさらに᧯⯦ᛶを向ୖしたい

との要ồがୖがるྍ⬟ᛶがある．䛭こで⯦ຠきの向ୖを目的として⯦付きの஧次ඖ⩼模型を用いた要⣲試

験も行った．この⤖果，᧯⯦のຠきには⩼型౫Ꮡᛶが㠀ᖖにᙉく，NACA0006 などのẚ㍑的薄い⩼型をỈ

平・ᆶ┤ᑿ⩼⩼型として᥇用することで⯦ຠきが向ୖするなど，ᨵಟに向けた設計ᣦ㔪も得られた． 
 

  

ᅗ 3.20 機体の空力≉ᛶ（ᶓ≉ᛶ） 

(a) ᶓ力 (b) 䝶ーイング䝰ーメント (c) ローリング䝰ーメント 
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ᅗ 3.21 各⯦㠃のຠき 
 

(a) 䜶レ䝧ータ (b) ラダー (c) 䜶ルロン 
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䠓䠊㣕⾜ไᚚ⣔ 

飛行制ᚚ系の➨一の目的はᏳ඲な実験の実᪋である．そのため制ᚚ系への設計要求として， 
(1) ᘬき㉳こしフ࢙ーズ⤊஢時に，目ᶆ᪉఩角 127 度±60 度の⠊ᅖの᪉఩を向いていること 
ラシࣗートᨺ出時にษり離しᆅ点からỈᖹ᪉向ࣃ (2) 10km ௨ෆにいること 
が課せられている．この᮲௳を満たしたうえで有ពなデータを計 できる飛行を行う． 

2016 ᖺ度試験に向けた制ᚚ系を⾲ 3.7，⾲ 3.8 に♧す．まだ改ಟ୰であるため今後変更のྍ能性が

ある． 
 

表 3.7 飛行シー䜿ンス 
ษ離し後

の時㛫[s] 
フ࢙ーズ ෆᐜ 

0~𝑡𝑡𝑟𝑟 ロールフ࢙ーズ 

ษり離し時にࣥࢦドラから受ಙしたึᮇ᪉఩と，機యロ

ールレートの✚分್から現ᅾの機య᪉఩を推定する．目

ᶆ᪉఩への࢚ルロࣥを౑ったフ࢕ードバック制ᚚを行

う． 

𝑡𝑡𝑟𝑟~𝑡𝑡𝑝𝑝𝑝𝑝0 ᘬき㉳こしフ࢙ーズ 
ロールࣃࣥࢲ，ࣚ ーࣃࣥࢲを࢚ࣥࢤーࢪ．࢚ レベータ⯦角

は固定 

𝑡𝑡𝑝𝑝𝑝𝑝0~𝑡𝑡𝑝𝑝𝑝𝑝1 ⁥空フ࢙ーズ 1 目ᶆ᪉఩周りにᏳ定化する᪉఩制ᚚを࢚ࣥࢤーࢪ．࢚レ

ベータ⯦角はྛ⁥空フ࢙ーズで固定し，トࣜム点での空

力データを取得． 

𝑡𝑡𝑝𝑝𝑝𝑝1~𝑡𝑡𝑝𝑝𝑝𝑝2 ⁥空フ࢙ーズ 2 

𝑡𝑡𝑝𝑝𝑝𝑝2~𝑡𝑡𝑝𝑝𝑝𝑝3 ⁥空フ࢙ーズ 3 

 
表 3.8 䝁ントローラ基本構造 

࢚ルロࣥ 𝑑𝑑𝑎𝑎𝑎𝑎 = 𝐾𝐾𝑃𝑃(𝑃𝑃𝑎𝑎 − 𝑃𝑃) + 𝐼𝐼𝑃𝑃 �(𝑃𝑃𝑎𝑎 − 𝑃𝑃)𝑑𝑑𝑡𝑡 目ᶆロールレートへの PI 制ᚚ 

ラࢲー 
𝑑𝑑𝑟𝑟𝑎𝑎 = 𝐾𝐾𝑅𝑅(𝑅𝑅𝑎𝑎 − 𝑅𝑅) + 𝐼𝐼𝑅𝑅 �(𝑅𝑅𝑎𝑎 − 𝑅𝑅)𝑑𝑑𝑡𝑡

+ 𝐾𝐾𝜓𝜓(𝜓𝜓𝑎𝑎 − 𝜓𝜓) 

目ᶆࣚーレートへの PI 制ᚚ，目ᶆ

᪉఩角への P 制ᚚ 

࢚レベータ 𝑑𝑑𝑒𝑒𝑎𝑎 = 𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑡𝑡 トࣜム⯦角で固定 
目ᶆ᪉఩角 𝜓𝜓𝑎𝑎 = 127° ᾏに向かう᪉向 
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䠔䠊㣕⾜䝅䝭䝳䝺䞊䝅䝵䞁⤖ᯝ 

ノミナル飛行᮲件（表 3.9）における飛行シミ䝳レーション⤖果を示す．✺㢼外஘としてはドライ䝕ンの䝰䝕

ルを౑用する．なお，気球グループ提౪の㢼の実測್（気球の⛣動㏿度）は，ドライ䝕ンの䝰䝕ルとほぼྠ

䛨᣺ᖜ（㼼3m/s）で࿘Ἴ数が低い≉ᚩがある．センサ䝰䝕ルとしては，実測್からノイズ䝰䝕ルをỴ定する．

レート䝆ャイロのノイズはศᩓ 0.001(rad/s)2，平ᆒ್ 0 の䝩ワイトノイズと 度ドリフトの࿴とする．制御䝀イン

を表 3.10 に示す． 
 
 

⾲  ௳㣕⾜᮲ࣝࢼ࣑ࣀ 3.9

 ノミナル 
重ᚰ఩置 30%（主⩼䝁ード㛗） 
𝑚𝑚[kg] 5.61 

𝐼𝐼𝑥𝑥𝑥𝑥[kg・𝑚𝑚2] 
0.428 

𝐼𝐼𝑦𝑦𝑦𝑦[kg・𝑚𝑚2] 
1.204 

𝐼𝐼𝑧𝑧𝑧𝑧[kg・𝑚𝑚2] 
1.585 

𝐼𝐼𝑥𝑥𝑧𝑧[kg・𝑚𝑚2] 
-0.092 

 

 

⾲ 3.10 ไᚚࣥ࢖ࢤ 

࢙ࣇ࣮ࣝࣟ  

 ࢬ࣮

ᘬࡁ㉳࢙ࣇࡋࡇ

 ࢬ࣮

⁥空ࢬ࣮࢙ࣇ 

ࢺ࣮࣮ࣞࣝࣟ P

ไᚚ 

𝐾𝐾𝑃𝑃 0.48 
0.01 0.01 

ࢺ࣮࣮ࣞࣝࣟ I

ไᚚ 

𝐼𝐼𝑃𝑃 1.2 
0.025 0.025 

ࢺ࣮࣮ࣞࣚ P ไ

ᚚ 

𝐾𝐾𝑅𝑅 -3 
-0.23 -0.23 

ࢺ࣮࣮ࣞࣚ I ไ

ᚚ 

𝐼𝐼𝑅𝑅 -1 
-0.06 -0.06 

᪉఩ゅ Pไᚚ 𝐾𝐾𝜓𝜓 0 0 -0.008 

 

 

 

ษ䜚㞳し高度 36km，ษ䜚㞳し᪉఩ゅ 307 度（陸を向く᪉向）としたときの⤖果をᅗ 3.22，ᅗ 3.23 に示す．こ

の⤖果から，陸ᆅを向いた≧ែでษ䜚㞳されても，ᘬき㉳こしフ䜵ーズ中に目ᶆ᪉఩に機体を誘導できてい

ることが䜟かる．なお，᭱大動ᅽは 223.7Pa，᭱大Ⲵ㔜ಸ数 2.951，᭱大マッ䝝数は 0.655 であった． 
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ᅗ 3.22 ノミナル᮲件での飛行シミ䝳レーション⤖果 
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ᅗ  果㸦㣕⾜⤒㊰㸧⤖ࣥࣙࢩ࣮࣑ࣞࣗࢩ⾜㣕ࡢ࡛௳᮲ࣝࢼ࣑ࣀ 3.23
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䠕䠊ᶵయ䝟䝷䝅䝳䞊䝖ືసヨ㦂 

定ᖖ⁥空⤊஢᫬に飛行をᙉ制⤊஢さ䛫るため，機体からパラシ䝳ートをᨺฟする．ᨺฟのためのロープカ

ッターは，機体アビオからの䝁マンドཬ䜃⊂立したタイマーからの䝁マンドで動సする 2 㔜系となっている．ᦚ

㍕఩⨨とパラシ䝳ートとをᅗ 3.24，ᅗ 3.25 に示す． 
 

 
 

 
 
飛行中にṇᖖにᨺฟされることを☜ㄆするため，JAXA 相模原キャンパス内にあるᝨ星⎔ቃ㢼Ὕを利用

して㢼Ὕ実験を行った（ᅗ 3.26）．実験は JAXA 宇宙科学研究ᡤのᝨ星⎔ቃ㢼Ὕにて⥲ᅽ 20k Pa, ὶ㏿

27m/s と⥲ᅽ 10k Pa, ὶ㏿ 26m/s にて行った．䛭れ䛮れ高度 30km, ὶ㏿ 92 m/s と高度 35km, ὶ㏿ 92 m/s
の動ᅽ᮲件に相ᙜする．㢼Ὕ内にビ䝕オカメラを設⨨し，⬗体からのパラシ䝳ートのᨺฟと䛭の後の展開の

ᵝᏊを᧜ᙳした．䛭の⤖果，い䛪れの᮲件でも機体からパラシ䝳ートのᨺฟと展開の一㐃の動సにၥ㢟が

ないことを☜ㄆした． 
また，ᦚ㍕したⅬ火ᅇ㊰を用いたロープカッターのⅬ火試験を行いṇᖖに動సすることを☜ㄆした． 

ᅗ 3.24 機体パラシ䝳ート概略 

䜰䝡䜸䝙䜽䝇

䝞䝑䝔䝸

ADS

㏦ಙᶵ

䝟䝷䝅䝳䞊䝖
䝗䝻䞊䜾
䝅䝳䞊䝖

䝟䝷䝅䝳䞊䝖
཰⣡㒊⵹

Ⅼⅆᅇ㊰ x 2

DCDC
䝁䞁䝞䞊䝍

䜹䝯䝷 䝻䞊䝥䜹䝑䝍䞊

䝇䜲䝧䝹

཰⣡⿄

ᅗ 3.25 機体パラシ䝳ート 
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ᅗ 3.26 機体パラシ䝳ートᨺฟ試験 

   

3 ⟠ᡤで固定 

(a) 㢼Ὕ内セットアップ 

(b) パラシ䝳ート展開᫬(Pt = 10 kPa, 動ᅽ = 44 Pa) 
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䠍䠌䠊ᶵయ䛾ప పᅽ⎔ቃヨ㦂 

相模原キャンパス内にある低ᅽᜏ ᵴを利用して，気球実験をᦼᨃした低 ・低ᅽでの機体の動స試験

を行った（ᅗ 3.27）．実験内ᐜを表 3-6 に示す．サー䝪䝰ータ，機体アビオニクスが飛行᫬の 度⎔ቃでṇ

ᖖにస動することを☜ㄆした．またレート䝆ャイロ，ゅ㏿度計の 度౫Ꮡᛶをホ౯した． 
 

 
ᅗ 3.27 低 低ᅽ⎔ቃ試験のᵝᏊ 

 
表 3-6 ⎔ቃ試験 

内ᐜ 試験機器 試験᮲件 
サー䝪䝰ータ㈇Ⲵ試験 サー䝪䝰ータ，䝰ータドライバ,バッテリ  度-60䉝，気ᅽ 100kPa 
レート䝆ャイロ低 試験 レート䝆ャイロ ᖖ 䡚䇲40䉝 
ゅ㏿度計低 試験 ゅ㏿度計 ᖖ 䡚䇲40䉝 
アビオニクス動స試験 機体アビオニクス ᖖ 䡚-60䉝，気ᅽ 1kPa 
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䠍䠍䠊 ኱ᆺప㏿㢼Ὕヨ㦂 

機体をピッチ᪉向の⮬⏤度を୚䛘てᨭᣢする㢼Ὕ試験を行った（ᅗ 3.28）．䜶レ䝧ータ⯦ゅをኚ໬さ䛫，ト

リム㏄ゅを測定することで空力䝰䝕ルのጇᙜᛶを検証した．さらに機体主⩼，⬗体，主⩼，ᑿ⩼にマーカを

取䜚付け，カメラで᧜ᙳすることで機体の空力ኚᙧを測定した（ᅗ 3.29）．このኚᙧ量の空気力䜈のᙳ㡪を推

定し，飛行制御系の㐠動シミ䝳レーションに組み㎸䜣だ． 

 

ᅗ 3.28 低㏿㢼Ὕ試験 
 

 
ᅗ 3.29 空力ኚᙧ試験マーカ取䜚付け఩⨨ 

 

⬗య

ྑ⩼➃

ᕥ⩼➃

ᑿ⩼

䜶䝺䝧䞊䝍

䝬䞊䜹 φ14mm
䠄෗┿䛿ᑿ⩼௜䛡᰿䠅

- 55 - 
 



 

䠍䠏䠊2013 ᖺᗘ䛾㧗㧗ᗘ㣕⾜ヨ㦂 

2013 年度᫓ᮇの実験実施を目ᣦして大ᶞ航空宇宙実験ሙで䝂ンドラおよ䜃機体の組み立てを行い，ᨺ

球前リ䝝ーサルおよ䜃 1 次かみ合䜟䛫試験，2 次かみ合䜟䛫試験を実施した(ᅗ 3.30)．2 次かみ合䜟䛫試

験でノイズレ䝧ルがチᐜ್よ䜚も高いことがุ明し，ᑐ⟇సᴗを進めていたが，ᨺ球機会は得られなかった． 

  
ᅗ 3.30 2013 年度の高高度飛行試験準備≧ἣ(ᕥ䠖ᨺ球前リ䝝ーサル，ྑ䠖2 次かみ合䜟䛫試験) 

 

䠍䠐䠊2014 ᖺᗘ䛾㧗㧗ᗘ㣕⾜ヨ㦂 

2013 年の実験ᮇ㛫⤊஢後，ノイズᑐ⟇を実施して基準್௨ୗに⣡めることに成ຌした．また，よ䜚高ရ㉁

な空力䝕ータを⋓得するため機体ጼໃおよ䜃㏿度のフ䜱ードバック制御を᥇用することとし，この᪉㔪に応䛨

た機体ᨵಟを実施したが，平成 26 年 3 月の航空本部大型低㏿㢼Ὕでの試験で飛行制御系の実証ができ

なかったため，ᙜึண定㏻䜚，フ䜱ードバック制御は行䜟ないこととした． 
ᙜึண定では機体ษ䜚㞳し᫬およ䜃機体ᘬき㉳こし制御᫬は᪉఩制御は䛫䛪，ᘬき㉳こし完஢後に᪉఩

制御を開ጞして陸から㞳れる᪉向に᪕ᅇするとい䛖ண定であったが，さま䛦まな᮲件で飛行シミ䝳レーション

を行った⤖果，᪕ᅇ力が୙㊊し陸から遠䛦かれない䜿ースがあることが䜟かった．また，機体㔜量がᙜึண

定よ䜚もቑຍしたことから，航空法ୖの制⣙によ䜚，ᘬき㉳こしフ䜵ーズ完஢᫬に陸から㞳れる᪉఩（目ᶆ᪉

఩ゅ 127 度㼼60 度）を機体が向いていることが要ồされた(ᅗ 3.31)． 

 
ᅗ 3.31 目ᶆ᪉఩ 
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䝂ンドラからの機体ษ䜚㞳し᫬の機体᪉఩ゅに㼼30 度のㄗᕪが発生すると௬定すると，機体のᘬき㉳こし

フ䜵ーズでの᪉఩ゅのኚ໬は㼼30 度௨内に཰めなくてはならない．この観Ⅼで飛行シミ䝳レーションによ䜚

検証を進めた⤖果，ᘬき㉳こしフ䜵ーズでの᪉఩ゅのኚ໬を㼼30 度にᢚ䛘るためには，機体のローリング䝰

ーメント係数(Cl)を-0.0001 < Cl < 0.0001 に཰めるᚲ要があることが䜟かった． 
次に機体の Cl をୖ記の制⣙内に཰めるためには機体のアライメントㄗᕪをどの⛬度に཰めるᚲ要がある

のかを検討した．ローリング䝰ーメント係数に大きなᙳ㡪を୚䛘るのは主⩼の取䜚付けゅ・䛽䛨䜚ゅㄗᕪであ

る．඲機ᙧ≧の CFD 計⟬⤖果 [141]から㏄ゅ４度およ䜃㏄ゅ䠒度での主⩼のスパン᪉向ᥭ力係数ศ布をもと

め，䛭れを⥺ᙧ補㛫してローリング䝰ーメント係数と䛽䛨䜚ゅの関係をホ౯した(ᅗ 3.32)．䛭の⤖果，ローリン

グ䝰ーメント係数(Cl)を-0.0001 < Cl < 0.0001 に཰めるためには୧⩼の䛽䛨䜚ゅのᕪを㼼0.003 度௨内にᢚ

䛘るᚲ要があることが䜟かった．一᪉，主⩼䛽䛨䜚ゅの計測ㄗᕪは 0.1 度であ䜚，ᚲ要な᮲件‶たすことがで

きないことが䜟かった．このことから今年度の飛行試験をᘏᮇすることとした． 
 ᶓ᪉向制御力の୙㊊から，2014年度の飛行試験は実施することができなかったが，䜶ルロンによるᶓ᪉向

制御およ䜃計測された動ᅽ್をもとに䜶ルロン・䜶レ䝧ータ・ラダーの䝀インを調ᩚすることによ䜚，༑ศなᶓ

᪉向制御力が得られるண定である．今年度機体およ䜃制御プログラムのᨵಟを行い，2016年度の飛行試験

実施を目ᣦして準備を進めている． 
 

 
ᅗ 3.32 各㏄ゅにおける主⩼スパン᪉向ᥭ力係数ศ布 

  
 

 䛺䛚䠈኱Ẽ⌫䜢౑䛳䛯㧗㧗ᗘ㣕⾜ヨ㦂䛾⤒⦋䛻䛴䛔䛶䛿䠈䛣䜜䜎䛷䛾኱Ẽ⌫䝅䞁䝫䝆䜴䝮䛷䛾Ⓨ⾲ㄽ

ᩥ [142]-[146]䜢ཧ↷䛥䜜䛯䛔䠊 
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➨ 4 ❶ 火星ࡢ㣕⾜探査࣑ࣥࣙࢩࢵᥦ᱌ 

䠍䠊䛿䛨䜑䛻 

火星探査航空機 WG では，MELOSWG・火星着陸探査技術実証 WG およ䜃 DESTINYWG とともに，火

星の飛行探査実現に向けたミッション検討を進めてきた [147]-[149]．本章では，平成 26 年度の戦略的中つ模ミ

ッションの公募に提案された火星着陸技術実証ミッションのオプション機器として定⩏されたᑠ型火星飛行

機を౑ったミッション計画およ䜃 DESTINY を౑ったミッション計画について説明する． 

䠎䠊ⅆᫍ╔㝣᥈ᰝᢏ⾡ᐇド䝭䝑䝅䝵䞁䛻䛚䛡䜛ⅆᫍ㣕⾜ᢏ⾡ᐇド 

平成 26 年度の戦略的中つ模ミッションの公募に火星着陸技術実証ミッションが提案された．火星探査航

空機 WG はこのミッションの中でᑠ型火星飛行機による火星での飛行技術実証を提案した．本㡯では，この

火星飛行技術実証ミッションについて⤂௓する． 
 
２．１ ミッション目的と要ồフロー 
本ミッションの目的はᑗ᮶の本᱁的な火星飛行機の実現に向けた飛行技術実証にある．≉に火星でしか

実証できない技術として 
(1) 火星大気中での主⩼の空中展開技術の実証 
(2) 火星大気中でのጼໃᏳ定制御技術の実証 
がᣲ䛢られる．これらの技術を実証することが，本ミッションの目的となる．また䜶クストラとして，火星表㠃の

画ീを᧜ᙳ・送ಙすることを䜶クストラサクセスクライテリアと定⩏する． 
 
ミニマムサクセス䠖 火星大気中での主⩼の空中展開技術が実証されること 
フルサクセス䠖 火星大気中でのጼໃᏳ定制御技術が実証されること 
䜶クストラサクセス䠖 火星表㠃のᆅᙧ䝕ータを᧜ᙳし，ローバ⤒⏤でᆅ球に送ಙすること 
 
ミッションシー䜿ンスの概念ᅗをᅗ 4.1 に示す．火星飛行機はフロントシ䜵ル背㠃にᅛ定されたᙧで火星

大気䜶ントリカプセルに཰⣡される．フロントシ䜵ルษ䜚㞳し後，火星飛行機はパラシ䝳ートによ䜚フロントシ䜵

ルからษ䜚㞳される．パラシ䝳ート㝆ୗ中に機体を展開し，展開完஢後にパラシ䝳ートをษ䜚㞳してᥭ力飛行

を開ጞする．飛行᫬㛫は⣙ 4ศであ䜚，各✀䝕ータはUHFによ䜚ローバに送ಙされる．飛行実験⤊஢後，パ

ラシ䝳ートを開ചし㌾着陸する．着陸後も機体が機⬟していれ䜀得られた䝕ータをローバにᑐして㏣ຍ送ಙ

する． 

 
ᅗ 4.1 ミッションシー䜿ンス 
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ᅗ 4.2に要ồフローᅗを示す．各✀前提᮲件，制⣙᮲件，ୖ఩要ồからミッション目的，ミッション要ồ，シ

ステム要ồ・㐠用要ồが導かれる． 
 

 
ᅗ 4.2 火星飛行技術実証ミッションの要ồフロー 

 
２．２ 機体設計 
本ミッションの機体はフロントシ䜵ルとローバの㛫の空㛫，400mm x 400mm x 200mm の空㛫に཰⣡できな

けれ䜀ならない．このことから主⩼㠃✚が制⣙され，機体の㉁量は 2.0kg ⛬度に⣡めるᚲ要がある．よって，

推進系はᦚ㍕䛫䛪ᑿ⩼ももたない飛行実証機とする（ᅗ 4.3）．ᅗ 4.3 示す機体は୧⩼を 1 ᅇ䛪つᢡ䜚たた

䜣で䜶ントリカプセルに཰⣡するかた䛱の機体である． 

   

ᅗ 4.3 機体設計の౛（ᕥは後㏥ゅがᑠさい機体，ྑは後㏥ゅ 45 度の機体） 
 

飛行制御を行䜟ないሙ合の㉁Ⅼとしての飛行シミ䝳レーション⤖果をᅗ 4.4 に示す．ᅗ 4.3 に示した機体

を高度 5キロメール付㏆でษ䜚㞳䛫䜀，㉁量 2.0kgのとき飛行㊥㞳⣙ 26km，飛行᫬㛫⣙ 4ศが実現ྍ⬟で

ある． 
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ᅗ 4.4 飛行シミ䝳レーション⤖果(CL=0.28, CD=0.04 L/D=7 を௬定) 

 
表 4.1 に㉁量ブレイクダウンを示す．なお，表 4.1 は飛行中の機体の㉁量ブレイクダウンであ䜚，機体ᨺฟ

に用いるパラシ䝳ートの㉁量はྵまない．機体㉁量を 2kg⛬度に⣡めるためには各ᦚ㍕機器のさらなるᑠ型

໬軽量໬がᚲ要である． 
 

表 4.1 機体の㉁量ブレイクダウン 

 
 
表 4.1に㉁量ブレイクダウンを示す．機体㉁量を 2kg⛬度に⣡めるためには各ᦚ㍕機器のさらなるᑠ型໬

軽量໬がᚲ要である． 
ローバとの UHF 送ཷಙಙྕによ䜚ローバとの㊥㞳を一定の⠊ᅖに཰めるよ䛖な航法誘導を実施するண定

である．また，本 WG で開発し，大気球を౑った高高度飛行試験で実証ண定のጼໃセンサを用いてጼໃ制

御を行䛖ண定である． 
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䠏䠊ⅆᫍẼ㇟ほ ⾨ᫍ䛸ⅆᫍ⯟✵ᶵ䛻䜘䜛䝎䝇䝖㍺㏦䝯䜹䝙䝈䝮䛾ゎ᫂䝭䝑䝅䝵䞁[149] 

 
３．１ 背景およ䜃目的 
本ミッションの目的は，これまで NASA によ䜚実施されてきた太陽ྠᮇ㌶㐨からの┤ୗどによる火星の観

測ではなく，高高度㌶㐨（㟼Ṇ㌶㐨）から高᫬㛫ศ解⬟のከἼ㛗඲球᧜ീを実施し，火星の大気現象やダ

スト輸送のメカニズムの解明することである．また，㟼Ṇ㌶㐨ୖの気象観測衛星による観測だけでは，数

10km䡚数 100kmス䜿ール（メ䝋ス䜿ール）のダストストームの発生から཰᮰のメカニズムを明らかにすることは

ᮇ待できないため，火星航空機によってダストイ䝧ント内部の㢼㏿，㢼向， 度やダスト⃰度を計測し，䛭の

メカニズムを解明する． 
 
３．２ 科学目ᶆ 
本ミッションの目ᶆは，火星ダスト（背景ダストとダストイ䝧ントの୧᪉）の空㛫ศ布をྍど໬し，ᖖ᫬䝰ニタリ

ングを行䛖ことでᆅ理学的アプローチによ䜚ダストの輸送メカニズムを解明することである．メ䝋ス䜿ールのダス

トイ䝧ントによるダスト輸送メカニズムは内部の大気構造の観測が୙ྍḞであるため，火星航空機によって䛭

れを補完する．本提案の科学目ᶆと具体的な観測ᑐ象は表 1 にまとめられている． 
 

表 4.2 科学目ᶆ（表のྑഃに向かってブレイクダウン） 

 
 
３．３ ㌶㐨 
ダストの᫬㛫ኚ໬をᖖ᫬䝰ニタリングするᚲ要があるので，ミッション㌶㐨は㟼Ṇ㌶㐨である．  
本ミッションでは，㉁量 400 kg の DESTINY バスに，㉁量 200 kg のミッション䝨イロードをᦚ㍕した

DESTINY 型火星探査機を，ᑗ᮶の開発が検討されている⬟力向ୖ型イプシロンロ䜿ット(M-V ⣭ロ䜿ット)に
よ䜚ᡴ䛱ୖ䛢る≧ἣを᝿定する．火星に฿㐩するまでの㌶㐨プロフ䜯イルは௨ୗの஬つにศ๭される． 
(1) ᆅ球⬺ฟフ䜵ーズ䠖 ⬟力向ୖ型イプシロンによ䜚月㌶㐨に㐩する㌶㐨にᢞධし，月スイングバイを⤒て

ᆅ球を⬺ฟする．⬺ฟ᫬の↓㝈遠㏿度は 1.5 km/s を᝿定． 
(2) EDV-EGA(Electric 䂴V Earth Gravity Assist)䠖 電気推進を用いて㌶㐨をኚ᥮し，ᆅ球෌会合᫬の↓㝈

遠㏿度をቑ大さ䛫る． 
(3) 火星㑄⛣フ䜵ーズ䠖 ᆅ球スイングバイを⤒て火星に㑄⛣する． 
(4) EDV-MGA(Electric 䂴V Mars Gravity Assist)䠖 火星スイングバイ後，電気推進を用いて㌶㐨をኚ᥮し，

火星෌会合᫬の↓㝈遠㏿度を䝊ロにする． 
(5) 火星㔜力キャプチャフ䜵ーズ䠖 ↓㝈遠㏿度䝊ロにて火星 Hill ᅪに฿㐩後，電気推進等を用いてῶ㏿し，

火星࿘ᅇ㌶㐨に㑄⛣する． 
目ᶆ㌶㐨は火星高度 17,000 km のᑐ火星表㠃㟼Ṇ㌶㐨とした． ᅗ 4.5 に㌶㐨設計౛を，また，表 4.3 に各
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フ䜵ーズの飛行ᮇ㛫，䂴V 量ཬ䜃ᾘ㈝推⸆量をまとめる．DESTINY の᭷ຠ推⸆量 60 kgにᑐし，↓㝈遠㏿

䝊ロにて火星に฿㐩するまでにᚲ要な推⸆量は 48 kg である．௬に目ᶆ㌶㐨ᢞධまでの඲フ䜵ーズを電気

推進のみで実施するとしても(᭱大ᾘ㈝䜿ース)，ᾘ㈝推⸆量は 63 kg であ䜚，火星ᢞධシー䜿ンスのᕤኵや，

ミッション䝨イロードのᚤῶをྵむ㐺ษな㉁量配ศを行䛖ことで，༑ศに実現ྍ⬟である． 
 

 
ᅗ 4.5 ㌶㐨設計౛．a) 太陽中ᚰ័ᛶ系 b)太陽・火星ᅛ定系 

 
表 4.3 飛行ᮇ㛫，䂴V 量ཬ䜃ᾘ㈝推⸆量． 

 
*は目ᶆ㌶㐨ᢞධまでの඲フ䜵ーズを電気推進のみで行ったሙ合の᭱大䜿ースを示している． 

 
３．４ 科学観測のためのプラットフ䜷ームおよ䜃観測機器 
(1) ࿘ᅇ機  
࿘ᅇ機のᙺ๭は，ダストとỈ⵨気のᣲ動の┘ど，ダストストームの発生，ᣑ大，཰᮰㐣⛬の┘ど，大気 度

とᆅ表㠃 度の観測である．࿘ᅇ機にᦚ㍕する測器は，௨ୗの 5 つである．要ồ௙ᵝおよ䜃現ẁ㝵におけ

る㔜量，ᾘ㈝電力は表 4.4 にまとめられている．  
1. ྍど೫ගカメラ(SIMPLER) （表 1a, b）  
2. ᮃ遠カメラ(NAC) （表 1b）  
3. サブミリἼサウンダ(FIRE) （表 1d）  
4. 中㛫㉥外カメラ(LIR) （表 1c, d）  
5. USO （表 1d）  
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表 4.4 観測機器の要ồ௙ᵝと現ẁ㝵での㔜量，電力およ䜃サイズ 

 
*1 NAC はᮍ検討であるため，MGS/MOC の数್を記ධしている 
 
(2) 航空機  
航空機のᙺ๭は，ダストストーム内部の 度，‵度，㢼㏿，ダスト⃰度を観測することによ䜚，ダストストーム

の構造を明らかにすることである．ここでは 100km䡚200km 飛行しなけれ䜀ならないとい䛖要ồからᅛ定⩼タ

イプの航空機（飛行機）を᥇ᢥする．䜶ントリカプセル㎸みの඲㉁量が 100kg までとい䛖制⣙から，䜶ントリカ

プセル┤ᚄを⣙ 1m にするᚲ要がある．┤ᚄ 1m の䜶ントリカプセルに཰⣡ྍ⬟な機体として開発された火

星飛行機の概念ᅗをᅗ 4.6 に示す．୧⩼を 1 ᅇ䛪つᢡ䜚たたみさらにᑿ⩼も 1 ᅇᢡ䜚たた䜣だかた䛱で䜶ン

トリカプセルに཰⣡され，䜶ントリカプセルから空中でᨺฟされた後，機体を展開して飛行に⛣る．機体の㉁

量は 5kg䡚10kg ⛬度である．推進用プロ䝨ラをᦚ㍕しているため，定ᖖ飛行がྍ⬟であ䜚 100km ௨ୖの飛

行がྍ⬟である．このよ䛖な機体はまさしく本 WG で MELOS1 のために設計検討してきた機体 [147]の要ồ௙

ᵝとまったくྠ䛨である．また，この機体設計が第 3 章で述べた高高度飛行試験機の䝧ースとなっている．機

体のㅖඖおよ䜃㉁量ブレイクダウンを表 4.5，表 4.6 に示す． 
 

 
ᅗ 4.6 DESTINY ミッション火星飛行機 
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表 4.5 火星飛行機のㅖඖ 
主⩼スパン㛗 2.42(m) 
主⩼䝁ード㛗 0.48(m) 
主⩼アス䝨クトẚ 5.11 
主⩼⩼㠃✚ 1.15(m2) 
ᕠ航㏿度 60.0(m/s) 
機体㔜量 4.24(kg) 
航⥆㊥㞳 95.4(km) 
᭱ᑠ㏿度 54.0(m/s) 
ᕠ航レイノルズ数（主⩼䝁ード㛗基準） 24700 
主⩼ᥭ力係数 0.643 
主⩼᢬ᢠ係数 0.0439 
主⩼ᥭᢠẚ 14.6 
ᕠ航㏄ゅ 6.79(deg.) 
ᕠ航推力 1.37(N) 
᭱大推力 2.06(N) 
トルク（１発あた䜚） 0.113(Nm) 
ᕠ航パワー 132(W) 
᭱大パワー 198(W) 
プロ䝨ラブレード半ᚄ 0.318(m) 
プロ䝨ラᅇ㌿数 46.3(rps) 

 
 

表 4.6 火星飛行機の㉁量ブレイクダウン 
ᅛ定㔜量 1.200(kg) 28.3(%) 
主⩼構造㔜量 0.658(kg) 15.5(%) 
Ỉ平ᑿ⩼構造㔜量 0.047(kg) 1.1(%) 
ᆶ┤ᑿ⩼構造㔜量 0.036(kg) 0.9(%) 
⬗体構造㔜量 0.141(kg) 3.3(%) 
プロ䝨ラ㔜量 0.206(kg) 4.9(%) 
䝰ータ㔜量 0.810(kg) 19.1(%) 
バッテリ㔜量 0.436(kg) 10.3(%) 
㉁量マー䝆ン 0.707(kg) 16.7(%) 
合計 4.240(kg) 100(%) 

 
  

- 65 - 
 



 

航法誘導制御に関しては，火星探査航空機 WG で開発したጼໃ検ฟセンサ(第 2 章航法誘導制御の㡯

目を参↷)を用いてጼໃ制御を行䛖．また，ᆅᙧ画ീ䝕ータ䝧ースと᧜ᙳされたᆅᙧ画ീとのマッチングによ

䜚航法誘導を行䛖． 
なお，ୖ記の機体は高度 0km を飛行することを᝿定して設計しているが，観測をよ䜚低高度のᆅᇦ（マリ

ネリスᓙ㇂や䝦ラス┅ᆅなど）にすれ䜀，大気ᐦ度があが䜚機体の空力ᛶ⬟も向ୖするため，2kg ⛬度の観

測機器をᦚ㍕した䜚，航⥆㊥㞳を 300km ⛬度までఙ䜀すことがྍ⬟になる． 
次にミッションシー䜿ンスについて⡆༢の述べる．࿘ᅇ機でダストストームの発生を☜ㄆ後，火星飛行機は

┤ᚄ 1m⛬度の䜶ントリカプセルに཰⣡された≧ែで火星大気✺ධし，ᆅ表から 5 km⛬度の高度で䜶ントリ

カプセルからᨺฟされて飛行を開ጞする． 数 100 km ス䜿ールのダストストームに✺ධし，100~200 km ௨ୖ

を飛行する．この㛫， 度計，気ᅽ計（表 1e），⢏Ꮚカウンタ（表 1e），日ᑕ計（表 1e）等によ䜚ダストストーム内

部の気象を観測する．得られた䝕ータは UHF 等によ䜚衛星に┤᥋送ಙすることを᝿定している． 
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4.6. ᶵయᵓ㐀㉁㔞ࡢホ౯

� ୺⩼ᵓ㐀࣮ࣃࢫࡣ㸪ࣜࣈ㸪ࡾࡼ࡟ࣥ࢟ࢫᵓᡂࢀࡉ

㸬ࡿࡍ௬ᐃ࡜ࡿ

skinribsparwing mmmm �� � �����

࣒࢘ࢩࢿࢢ࣐ࡣ࡚ࡋ࡜ᮦᩱࡢࣈࣜࡧࡼ࠾࣮ࣃࢫ

⩼㸪୺ࡕ࠺ࡢ�����O$�࣒࢘ࢽ࣑ࣝ࢔ࡣࡃࡋࡶ�$��.=�

ᵓ㐀㉁㔞ࡀ㍍ࡿ࡞ࡃᮦᩱࢆ᥇⏝ࡿࡍ࡜࡜ࡇࡿࡍ㸬

᭤࡛ࡳࡢ࣮ࣃࢫࡣ࡚࠸ࡘ࡟ࢺ࣓࣮ࣥࣔࡆ㈇ᢸࡿࡍ

ࡿ࠶ᐃ୍࡛࡟᪉ྥࣥࣃࢫࡣᥭຊ࡛ࡇࡇ㸬ࡿࡍ࡜࡜ࡇ

ᐃ୍࡛࡟᪉ྥࣥࣃࢫࡣᥭຊศᕸࡢ㸦ᐇ㝿ࡿࡍ௬ᐃ࡜

࡜ࡢࡇ㸧㸬ࡿ࠶࡛⟭᥎ࡢᏳ඲ഃࡣ࡟㸪Ⲵ㔜ⓗࡀ࠸࡞ࡣ

㸬ࡿࡁ࡛ࡀ࡜ࡇࡿࡵᘧ࡛ồࡢ௨ୗࡣ㉁㔞࣮ࣃࢫ㸪ࡁ

�

�
����� nmgb
tb

mspar u
u

 
V

U
� �����

ࡣ࡚࠸ࡘ࡟㉁㔞ࣈࣜ ����ᖺᗘ࡟୺⩼ᵓ㐀ࢆヨసࡋ

㸬ࡿࡍ⟭᥎࡟࠺ࡼࡢୗグࡽ࠿⦼ᐇࡓ

ሙྜ㸸ࡢ࣒࢘ࢩࢿࢢ࣐ btcmspar uuu ���� � �����

ሙྜ㸸ࡢ࣒࢘ࢽ࣑ࣝ࢔ btcmspar uuu ���� � �����

� ᘧࡋ᝿ᐃࢆࡏࢃྜࡳ⤌ࡢ➼࣒ࣝ࢕ࣇࡣ㉁㔞ࣥ࢟ࢫ

����࡛୚ࡿ࠼㸬

bcmskin uu ���� � �����
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� ࢆᥭຊศᕸࡢ᪉ྥࣥࣃࢫ㸪ࡾ࠾࡜ࡓࡋ㸪ୖ㏙࠾࡞

୍ᐃ࡛࡜ࡿ࠶௬ᐃ࡜ࡇࡓࡋ㸪᭤ࣃࢫࡣࢺ࣓࣮ࣥࣔࡆ

㉁㔞ࡢ࡬㸪୺⩼ෆ࡜ࡇࡓࡋ௬ᐃ࡜ࡿࡍ㈇ᢸ࡛ࡳࡢ࣮

㓄⨨ࡿࡼ࡟Ⲵ㔜㍍ῶࡣ⪃៖ࡽ࠿࡜ࡇ࠸࡞࠸࡚ࡋ㸪୺

⩼ᵓ㐀㉁㔞᥎⟬ᘧࡣ㸪Ᏻ඲ഃࡢ᥎⟬ᘧࡿ࠸࡚ࡗ࡞࡟㸬

� Ỉᖹᑿ⩼ࡧࡼ࠾ᆶ┤ᑿ⩼ࡣ࡚࠸ࡘ࡟㸪ཌࡉ ���PP
㸬ࡿࡍ࡜ᵓ㐀࢝ࢼࣔࡓࡗ౑ࢆ࣮ࣥ࣎࢝ࡢ

�uuuu tailtailcarboncarbontail bctm U � �����

⬗యᵓ㐀ࡶ࡚࠸ࡘ࡟ཌࡉ ���PP ⏝฼ࢆ࣮ࣥ࣎࢝ࡢ

ୗグࢆ㸪⬗యᵓ㐀㉁㔞ࡋ௬ᐃࢆᵓ㐀ࢡࢵࢥࣀࣔࡓࡋ

࡛୚ࡿ࠼㸬

fuselagefuselagecarboncarbonfuselage rltm uuuu SU � � �����

4.7. ⟭ィࡢ㊥㞳⥆⯟ࡧࡼ࠾㔜㔞ࣜࢸࢵࣂ

ࢺ࣮ࢿ࣑ࣛ⟨ࢫࣞࣥࢸࢫࡢᅾ㛤Ⓨ୰⌧ࡣࣜࢸࢵࣂ

����9���$K����:K�NJ�㟁ᵴ࣒ࣝ࢕ࣇ ௬ᐃ࡜ࡿ࠸⏝ࢆ

㸬ࡿࡍ ᥎㐍⏝ࣜࢸࢵࣂ㉁㔞ࡣタィኚᩘ࡚ࡋ࡜୚ࡽ࠼

ᕪࢆ➼ᶵయᵓ㐀㔜㔞㸪᥎㐍⣔㔜㔞ࡽ࠿඲ᶵ㉁㔞ࡓࢀ

㸬ࡿࡍ࡜㉁㔞ࡓࡗṧ࡚࠸ᘬࡋ

fuselagetailwingfixbattery mmmmmm ���� 

inmmotorprop mmm DUJ��� � �����

ࡢᶵయ㔜㔞ࡣࣥࢪ㉁㔞࣐࣮࡛ࡇࡇ 㸬ࡿࡍ࡜���

㸬ࡿࢀࡽ࠼ୗᘧ࡛୚ࡣ㊥㞳⥆⯟ࡁ࡜ࡢࡇ

batterymE u ������ � �����

cruisemotorf PEt �Ku � �����

ftUR u � �����

4.8. 㣕⾜ྍ⬟᭱ᑠ㏿ᗘࡢィ⟬

㣕⾜ྍ⬟᭱ᑠ㏿ᗘࡣᕠ⯟㏿ᗘࡀ࡞ࡏࡉࣉ࣮࢖ࢫࢆ

ࡀ࣮࣡ࣃ㸪ᚲせࡵồࢆ࣮࣡ࣃᚲせࡢᕠ⯟㏿ᗘ࡛ྛࡽ

᭱኱࣡ࣃ 㸦࣮ᕠ⯟ࡢ࣮࣡ࣃ ���ಸ㸧௨ୗ᭱ࡿ࡞࡜ᑠࡢ

㏿ᗘ࡚ࡋ࡜ồࡿࡵ㸬

5. ከ┠ⓗタィ᭱㐺໬ᡭἲ

� 㸦㸲ᩘ「ࡀⓗ㛵ᩘ┠ࡣタィ᭱㐺໬ၥ㢟ࡃゎ࡛ࡇࡇ

㸯ࡣ㸪᭱㐺ゎࡾ࠶ከ┠ⓗタィ᭱㐺໬ၥ㢟࡛ࡿ࠶㸧ࡘ

ࣃ㠃㸦ࣇ࢜ࢻ࣮ࣞࢺࡢタィ┠ⓗࡢࡘ㸪㸲ࡃ࡞ࡣ࡛ࡘ

㸬ࡿ࡞࡜⩌㐺ゎ᭱ࢺ࣮ࣞࣃࡢᩘ↓ࡿ࠶࡟㠃㸧ୖࢺ࣮ࣞ

⫣㸪ᩥࡵࡓࡿࡵồࢆゎࡢࡽࢀࡇ ከ┠ⓗ㐍ࡓ࠸⏝࡛��

໬࣒ࢬࣜࢦࣝ࢔�ࢆ�$)02౑࡚ࡗồࡿ࠸࡚ࡵ㸬ࡢࡇ

02($ 㸪ྛタィೃࡾ࠾࡚࠸⏝ࢆࢢࣥ࢕ࢹ࣮ࢥᐇᩘࡣ

㸪ࢢࣥࣜ࢔࢙ࢩ㸪ࢢࣥ࢟ࣥࣛࢺ࣮ࣞࣃࡣ㐺ᛂᗘࡢ⿵

ࡋ㸬᪂ࡿࢀࡉỴᐃ࡚࠸ᇶ࡙࡟ไ⣙᮲௳ྲྀᢅἲࡧࡼ࠾

ࢺࢫ࣋ࡣぶ㞟ᅋࡢୡ௦࠸ 1 㑅ᢥࢺࢵ࣮ࣞࣝ࡜㑅ᢥ࡟

ࡣ࡟㸬஺ཫࡿࢀࡤ㑅ࡾࡼ %/;���� 㸪✺↛ኚ࠸ࡕࡶࢆ

⋠␗ኚ↛✺ࢆ␗ᵝ✺↛ኚ୍ࡣ࡟␗ ��� 㸬ࡿ࠸࡚࠸⏝࡛

ேཱྀࡣࢬ࢖ࢧ ����㸪ୡ௦ᩘࡣ ��� 㸬ึᮇࡿ࠸࡚ࡋ࡜

㞟ᅋࡣタᐃࡓࢀࡉ᥈ᰝ⠊ᅖ඲య࡟࠺ࡼࡿࡍ࣮ࣂ࢝ࢆ

㸬ࡿࡍᡂ⏕࡟࣒ࢲࣥࣛ

6. ከ┠ⓗタィ᭱㐺໬ࡢ⤖ᯝ

� ୖグࡢᛶ⬟᥎⟬ᘧ࡚᭱࠸⏝ࢆ㐺ゎࢆồࡓࡵ⤖ᯝ㸪

タィせồࢆ‶㊊ࡿࡍゎࢆᚓࡓࡗ࠿࡞ࡁ࡛ࡀ࡜ࡇࡿ㸬

ࡢୖྥ⬟ຊᛶ✵ࡧࡼ࠾ᶵయ㍍㔞໬ࡢ㸪ୗグࡵࡓࡢࡑ

せồࢆㄢࡿࡍ࡜࡜ࡇࡍ㸬

㸯㸧�ࣔ ࡿࡍ㐩ᡂࢆ㸲๭ῶࡶࡾࡼ����ᘧࡣ㉁㔞ࢱ࣮

㸰㸧�୺⩼㉁㔞ࡣᘧ����ࡶࡾࡼ㸱๭ῶࢆ㐩ᡂࡿࡍ

㸱㸧ࢠࣝࢿ࢚ࡢࣜࢸࢵࣂ�ᐦᗘࡣ ���:K�NJ 㸱๭ቑࡢ

ࡿࡍ㐩ᡂࢆ

㸲㸧�୺⩼ࡢᥭຊಀᩘࡣ㸰๭ቑࢆ㐩ᡂࡿࡍ㸬ࡋࡔࡓ㸪

᢬ᢠಀᩘࡾࡼ≦⌧ࡣቑ࠸࡞ࡉࡸ㸬

ࡀࣥࢪ࣮࣐ࡣ࡚࠸ࡘ࡟୺⩼㉁㔞ࡧࡼ࠾㉁㔞ࢱ࣮ࣔ

㸪ࡓࡲ㸪࡜ࡇࡿ࠸࡚ࡗ࡞࡟᥎⟬ᘧࡢᏳ඲ഃࡓࢀࡲྵ

࡛ࡲࡆୖࡕᡴࡣⅆᫍ㣕⾜ᶵࡿ࠸࡚࠼⪄࡛ࡇࡇ ��ᖺ๓

ᚋࡣࡽࢀࡇ࡜ࡿ࠼⪄ࢆ࡜ࡇࡿ࠶㠀⌧ᐇⓗ࡞┠ᶆ࡛ࡣ

࡚࠸ࡘ࡟ୖྥࡢຊ≉ᛶ✵ࡢ⩼㸬୺ࡿࢀࡽ࠼⪄࡜࠸࡞

ࡢࢫ࢖ࣂࢹタィ᭱㐺໬㸪ᑠᆺࡢ≦ᆺᙧ≧࣭⩼ᙧ⩼ࡶ

฼⏝ࡾࡼ࡟࡝࡞㐩ᡂྍ⬟࡛ࡿࢀࡽ࠼⪄࡜࠺ࢁ࠶㸬

� ࡢ㐺ゎ᭱ࢺ࣮ࣞࣃࡓࢀࡽᚓ࡛࡜ࡶࡢ௬ᐃࡢࡽࢀࡇ

♧࡟ᅗ㸲ࢆศᕸࡢタィࡢ㸵ᗘ௨ୗࡀ㸪ᕠ⯟㏄ゅࡕ࠺

㸬ྛࡍ タィࡣᕠ⯟㏄ゅࡢ኱࡛ࡉࡁⰍ࡙ࡿ࠸࡚ࢀࡉࡅ㸬

ෆࣝࢭࣉ࢝ࣜࢺ࢚ࣥ࡜㸪ᕠ⯟㊥㞳᭱኱໬ࡽ࠿ᅗࡢࡇ

ᚄ᭱ᑠ໬ࡢࣇ࢜ࢻ࣮ࣞࢺࡣ࡟㛵ಀࡀ࡜ࡇࡿ࠶ࡀぢ࡚

ෆࣝࢭࣉ࢝࡞ᚲせ࡜ࡿࡍࡃࡉᑠࢆ㸬ᕠ⯟㏄ゅࡿࢀྲྀ

ᚄࡀ኱ࡿ࠿ࢃࡶ࡜ࡇ࠺ࡲࡋ࡚ࡗ࡞ࡃࡁ㸬ࡓࡲ㸪ࡢࡇ

ᅗୖࡽ࠿㏙ࡢタィ┠ᶆࡀ㐩ᡂ࡛ࣉ࢝ࣜࢺ࢚ࣥࡤࢀࡁ

ෆᚄࣝࢭ �P ⛬ᗘ࡛ᕠ⯟㊥㞳 ���NP ⛬ᗘࡢᶵయࡀタ

ィྍ⬟࡛ࡿ࠿ࢃࡀ࡜ࡇࡿ࠶㸬

ᅗ㸲� ศᕸࡢ⩌㐺ゎ᭱ࢺ࣮ࣞࣃ
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ࡀෆᚄࣝࢭࣉ࢝ࣜࢺ㸪࢚ࣥࡕ࠺ࡢ୰ࡢゎࡢࡽࢀࡇ

㸯㹫ࡾࡼᑠࡃࡉ㸪ࡘ࠿㸪ᕠ⯟㊥㞳ࡀ ���NP ⛬ᗘࡢタ

ィ㸦ᅗ୰࡟タィ $ ࢆ≦ᶵయᙧ࡜ㅖඖࡢ㸧ࡍ♧࡚ࡋ࡜

㸬ࡍ♧࡟ᅗ㸳ࡧࡼ࠾㸲㸪⾲㸳⾲ࢀࡒࢀࡑ

⾲㸲� タィ ㅖඖࡢ$

୺⩼ࣥࣃࢫ㛗 �����P�
୺⩼ࢻ࣮ࢥ㛗 �����P�
୺⩼ࢺࢡ࣌ࢫ࢔ẚ ����
୺⩼⩼㠃✚ �����P��
ᕠ⯟㏿ᗘ �����P�V�
ᶵయ㔜㔞 �����NJ�
⯟⥆㊥㞳 �����NP�
᭱ᑠ㏿ᗘ �����P�V�
ᕠ⯟ࣞᩘࢬࣝࣀ࢖㸦୺⩼

㛗ᇶ‽㸧ࢻ࣮ࢥ

�����

୺⩼ᥭຊಀᩘ �����
୺⩼᢬ᢠಀᩘ ������
୺⩼ᥭᢠẚ ����
ᕠ⯟㏄ゅ �����GHJ��
ᕠ⯟᥎ຊ �����1�
᭱኱᥎ຊ �����1�
㸧ࡾࡓ࠶㸦㸯Ⓨࢡࣝࢺ ������1P�
ᕠ⯟࣮࣡ࣃ ����:�
᭱኱࣮࣡ࣃ ����:�
ᚄ༙ࢻ࣮ࣞࣈࣛ࣌ࣟࣉ ������P�
ᅇ㌿ᩘࣛ࣌ࣟࣉ �����USV�

⾲㸳� タィ 㔜㔞ෆヂࡢ$

ᅛᐃ㔜㔞 ������NJ�� �������
୺⩼ᵓ㐀㔜㔞 ������NJ�� �������
Ỉᖹᑿ⩼ᵓ㐀㔜㔞 ������NJ�� ������
ᆶ┤ᑿ⩼ᵓ㐀㔜㔞 ������NJ�� ������
⬗యᵓ㐀㔜㔞 ������NJ�� ������
㔜㔞ࣛ࣌ࣟࣉ ������NJ�� ������
㔜㔞ࢱ࣮ࣔ ������NJ�� �������
㔜㔞ࣜࢸࢵࣂ ������NJ�� �������
㉁㔞࣐࣮ࣥࢪ ������NJ�� �������
ྜィ ������NJ�� ������

7. ࡵ࡜ࡲ

ෆᚄ �P ⛬ᗘࡢⅆᫍ኱Ẽ࢚ࣥࣝࢭࣉ࢝ࣜࢺෆ࡟཰

⣡࡛ࡁ㸪� ���NP⛬ᗘࡢ⯟⥆㊥㞳ࢆ㣕⾜ࡿࡍⅆᫍ㣕⾜

ᶵࡢ」ྜ㡿ᇦタィ᳨ウࡓࡗ⾜ࢆ㸬ⅆᫍ㣕⾜ᶵ᳨ウࢳ

㊊‶ࢆ㸪せồࡣ࡛ࡾࡶ✚㉁㔞ぢࡢࣉ࣮ࣝࢢྛࡢ࣒࣮

࡭㸪㸴⠇࡛㏙ࡀ࠸࡞ࡋ❧ᡂࡣタィࡢⅆᫍ㣕⾜ᶵࡿࡍ

ࢀࡁ࡛⌧ᐇࢆຊᛶ⬟ྥୖ㉁㔞✵࡜㍍㔞໬ࡿ࡞ࡽࡉࡓ

㸬௒ᚋ㸪ྛタࡓࡋ♧ࢆ࡜ࡇࡿࡍᏑᅾࡀタィྍ⬟ゎࡤ

ィホ౯ࣔࡢ࣮ࣝࣗࢪ⢭ᗘྥୖࡵ࡜ࡘ࡟㸪0(/26� ഃ

ࢆタィࡽࡀ࡞ࡋ៖⪄ࡶ࡝࡞タィせồࡢ᪂᭱ࡿࡃࡽ࠿

᭦᪂ࡃ࠸࡚ࡋணᐃ࡛ࡿ࠶㸬

ᅗ㸳� タィ ≦ᶵయᙧࡢ$

ㅰ㎡

ᵝࡓ࠸ࡔࡓ࠸ࢆࢺ࣓ࣥࢥࡸࢱ࣮ࢹ࡞ࠎⅆᫍ᥈ᰝ⯟✵

ᶵ㹕㹅࣓ࣥ࡟࣮ࣂឤㅰࡢពࡿࡍ⾲ࢆ㸬

ཧ⪃ᩥ⊩

�� ኱ᒣ⪷㸸0(/26ࡓࡅࡴ࡟�ⅆᫍ㣕⾜ᶵࡢᴫᛕ᳨ウ㸪

�)��㸪➨㸳㸲ᅇᏱᐂ⛉Ꮫᢏ⾡㐃ྜㅮ₇఍㸪������ �
�� Ᏻ㣴ᑎṇஅ㸪௚㸸ప 5H ᩘ㡿ᇦࡿࡅ࠾࡟▼஭⩼ࡢ

✵ຊ≉ᛶホ౯㸪➨㸳㸳ᅇᏱᐂ⛉Ꮫᢏ⾡㐃ྜㅮ₇఍㸪

������
�� ᚓ➉ᾈ� ᰩཎ┿அ㸸ⅆᫍ᥈ᰝ⯟✵ᶵࢫࢡࢽ࢜ࣅ࢔

ᆅ⌫ୖヨ㦂㸪➨㸳㸳ᅇᏱᐂ⛉Ꮫᢏ⾡㐃ࡢ࣒ࢸࢫࢩ

ྜㅮ₇఍㸪������
�� 6KLJHRND�� 6��� HW� DO�� ³9DULDEOH�SUHVVXUH� :LQG� 7XQQHO�

7HVW� RQ� /RZ� 5H\QROGV� 1XPEHU� $HURG\QDPLF�
&KDUDFWHULVWLFV� RI� 7KUHH�GLPHQVLRQDO� :LQJV�´� �WK�
,QWHUQDWLRQDO�&RQIHUHQFH�RQ�)ORZ�'\QDPLFV��������

�� 'DQLHO� 3�� 5D\PHU�� $LUFUDIW� 'HVLJQ�� $� &RQFHSWXDO�
$SSURDFK�)RXUWK�(GLWLRQ��$,$$��������

�� $GNLQV��&KDUOHV�1�� DQG�/LHEHFN��5REHUW�+��� ³'HVLJQ�
RI� 2SWLPXP� 3URSHOOHUV�´� -RXUQDO� RI� 3URSXOVLRQ� DQG�
3RZHU��9RO�����1R����SS����������������

�� 2\DPD�� $��� HW� DO�� ³$HURG\QDPLF� 0XOWLREMHFWLYH�
'HVLJQ� ([SORUDWLRQ� RI� D� )ODSSLQJ� $LUIRLO� 8VLQJ� D�
1DYLHU�6WRNHV� 6ROYHU�´� -RXUQDO� RI� $HURVSDFH�
&RPSXWLQJ��,QIRUPDWLRQ��DQG�&RPPXQLFDWLRQ��9RO�����
1R�����SS�����������������
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�%��� '(67,1<ᛂ⏝㸸ⅆᫍẼ㇟⾨ᫍ࡜ⅆᫍ⯟✵ᶵࡿࡼ࡟

ࣥࣙࢩࢵゎ࣑᫂ࡢ࣒ࢬࢽ㏦࣓࢝㍺ࢺࢫࢲ

ᑠ㒓ཎ୍ᬛ㸦⁠㈡┴❧኱Ꮫ㸧㸪኱ᒣۑ ⪷�Ᏹᐂ⯟✵◊✲㛤Ⓨᶵᵓ� 㸪

Ọ஭ ኱ᶞ�ᮾ໭኱Ꮫ� 㸪ᚓ➉ ᾈ�㔠ἑ኱Ꮫ�

'(67,1<��8QGHUVWDQGLQJ�RI�0DUWLDQ�GXVW�WUDQVSRUW�PHFKDQLVPV�
.D]XQRUL�2JRKDUD��8QLYHUVLW\�RI�6KLJD�3UHIHFWXUH���$NLUD�2\DPD��,6$6�-$;$���

+LURNL�1DJDL��7RKRNX�8QLY���DQG�+LURVKL�7RNXWDNH��.DQD]DZD�8QLY���

.H\�:RUGV��'(67,1<��0DUV�DWPRVSKHUH��RUELWHU��DLUFUDIW

$EVWUDFW
:H�SUHVHQW�D�0DUV�H[SORUDWLRQ�SODQ�IRU�XQGHUVWDQGLQJ�GXVW� WUDQVSRUW�PHFKDQLVPV�RQ�0DUV�XVLQJ�ERWK�DQ�DHURVWDWLRQDU\�
VDWHOOLWH�DQG�D�0DUV�DLUFUDIW��%HFDXVH�LQVHUWLRQ�RI�WKHVH�SODWIRUPV�WR�WKH�DHURVWDWLRQDU\�RUELW�XVXDOO\�UHTXLUHV�ODUJH�DPRXQW�
RI�SURSHOODQW��FXW�RI�VFLHQFH�SD\ORDGV�LV� LQHYLWDEOH��+RZHYHU��WKLV�SUREOHP�FDQ�EH�VROYHG�ZLWK�D�ZLGH�PDVV�PDUJLQ�LI�D�
'(67,1<�EXV�DQG�DQ�XSJUDGHG�HSVLORQ�URFNHW�DUH�XVHG� ,Q�WKLV�SDSHU��ZH�UHYLHZ�WKH�DWPRVSKHULF�VFLHQFHV�RQ�0DUV�DQG�
LPSRUWDQFH�RI�GXVW�LQ�WKH�0DUWLDQ�DWPRVSKHUH��DQG�VXPPDUL]H�WKH�RUELWDO�SODQ�DQG�VFLHQFH�LQVWUXPHQWV�

1. ┠┠ⓗࡧࡼ࠾⫼ᬒ

ⅆᫍࡣᆅ⌫ࡄࡍࡢእഃࢆᅇࡿᆅ⌫ᆺᝨ࡛ᫍࠊࡾ࠶

බ㌿࿘ᮇࡣ ������ ᆅ⌫᪥࡛ࠋࡿ࠶ⅆᫍ኱Ẽࡶ࡚࡜ࡣ

���aࡣᖹᆒᆅ⾲Ẽᅽࠊࡃⷧ K3D࡛ࠊࡾ࠶�ࡢ����� ࠊ�2&

ࡢ���� ࡢ�����ࠊ�1 $Uࡽ࠿ᡂࠋࡿ࠸࡚ࡗⅆᫍࡢ⮬㌿

࿘ᮇࡣ ��K��Pࠊ㉥㐨ഴᩳゅࡣ �����࡜⌫ᆅࠊࡾ࠶࡛�

኱Ẽ኱ࡓఝࡃࡼ࡜⌫ᆅࠊ࡚ࡗࡀࡓࡋࠋࡿ࠸ఝ࡚ࡃࡼ

ᚠ⎔ࢆᙧᡂࠊࡋ ᗘࠊᐦᗘࠊ㢼㏿ࡢ࡝࡞≀⌮㔞ࡢ᪥

ኚ໬ࡸᏘ⠇ኚ໬ࡀᏑᅾࠊࡋ࠿ࡋࠋࡿ࠸࡚ࡋ኱Ẽⷧࡀ

ࡣ᣺ᖜࡢࡑࠊࡽ࠿࡜ࡇ࠸ࡁ኱ࡀ⋠㌶㐨㞳ᚰ࡜࡜ࡇ࠸

ᆅ⌫࡜ࡗࡎࡾࡼࡢࡶࡢ኱ࠋ࠸ࡁⅆᫍ኱Ẽࡢᆅ⌫኱Ẽ

ࢀࡽࡆᣲࡀ㔜せᛶࡢࢺࢫࢲᾋ㐟ࠊ࡟ࡘ୍ࡢⅬࡿ࡞␗

ࡳ୪ࢺࢫࢲࣛࣁࢧࡸ◁㯤ࡢ⌫ᆅࡣ࡟ⅆᫍ኱Ẽ୰ࠋࡿ

ኴ㝧ᨺᑕࠊࡾ࠾࡚ࡋᖖ᫬ᾋ㐟ࡀࢺࢫࢲࡢ௨ୖࢀࡑ࠿

࠸ⷧࡀ኱Ẽࠋࡿ࠸࡚ࡋ⇕㐣ࢆ኱Ẽ࡚ࡋᩓ஘ࠊ྾཰ࢆ

࠸㐲ࡽ࠿ኴ㝧ࡀⅆᫍࠊࡣ⋠⇕ຍࡿࡼ࡟ࢺࢫࢲࠊࡵࡓ

ࡶ࡚ࡋ៖⪄ࢆ࡜ࡇ ��� ಸ⛬ᗘࠋࡿ࡞࡟኱ࢺࢫࢲ࡞ࡁ

⣙ࡀ኱Ẽ ᗘࠊࡣ࡟㝿ࡢ࣒࣮ࢺࢫ ⅆࠊࡋ᪼ୖࡶ.���

ᫍẼ㇟࡟ᑐ࡚ࡋ኱ࢆࢺࢡࣃࣥ࢖࡞ࡁ᭷ࡿ࠸࡚ࡋ�ࠋ��
ࡢ኱Ẽ୰ࠊࡣ࡜ࡇ࠺ゝ࡜ࡿࡍᨭ㓄ࢆ኱Ẽ ᗘࠊࡓࡲ

Ỉ⵨Ẽ㔞ࢆᨭ㓄࡜ࡿࡍゝࠊࡾ࠶࡛࡜ࡇ࠺㐣ཤࡢ ᬮ

ࡤࡡ࠿࠾࡚ࡋゎ⌮ࡶ࡛ୖࡿࡍ✲◊ࢆⅆᫍẼೃ࡞₶‵

ࠋࡿ࠼ゝ࡜せ⣲࠸࡞ࡽ࡞

࡚࡭ࡍࡣ᥈ᰝᶵࡓࡁ࡚ࡗ⾜ࢆ ⅆᫍほ࡟࡛ࡲࢀࡇ

ᴟ㌶㐨⾨࡛ᫍࠊࡾ࠶ᴟᴃ෇㌶㐨ࡢ 0DUV� ([SUHVV 㝖ࢆ

ࡢᆅ⾲㠃ࡸᆅᙧࠋࡿ࠶ኴ㝧ྠᮇ㌶㐨࡛࡚࡭ࡍࠊࡤࡅ

≀ᛶ࡝࡞᫬㛫ⓗ࡟ኚືࡣࡃࡋࡶࠊࡢࡶ࠸࡞ࡋ኱Ẽ 

ᗘࡸỈ⵨Ẽ࣒ࣛ࢝ࡢ㔞ࡢ᫬㛫ᖹᆒ್࡝࡞᫬㛫ኚ໬⋡

࡟ࡿࡍࢢࣥࣆࢵ࣐࡛⬟㛫ศゎ✵࠸㧗ࢆࡢࡶ࠸ࡉᑠࡀ

ᆅ⾲㠃㧗࡞ヲ⣽ࠋࡓࡗ࠶᭷ຠ࡛ࡣኴ㝧ྠᮇ㌶㐨ࠊࡣ

ᗘศᕸࡸ኱Ẽ ᗘሙ࡚ࡵࡌࡣࢆほ 0ࡓࡋDUV�*OREDO�
6XUYH\RU� ࢀࡑ࡜6*0ࠋ࠸࡞ࢀ▱ࡾィࡣ⦼ຌࡢ�6*0�

 ࡞ᖹᆒⓗࡢᏘ⠇ྛࠊ࡚ࡗࡼ࡟᥈ᰝᶵࡢࡃከࡃ⥆࡟

ᗘࡢ㸱ḟඖศᕸࡸࢺࢫࢲࠊࡸị㞼ࣝࢰࣟ࢔࢚ࡢ࡝࡞

ኚືࠎᖺࡢࡽࢀࡑࡣ࡟ࡽࡉࠊỈᖹศᕸࡢ㔞࣒ࣛ࢝ࡢ

⾨ኴ㝧ྠᮇ㌶㐨ࠋࡿ࠸࡚ࡁ࡚ࡗ࡞࡟࠿ࡽ᫂࡟➨ḟࡶ

ࡽ࠿ࢀࡇᵝྠ࡛ࡲࢀࡇࠊࡣ⩏ពࡢ ほ⥆⥅ࡿࡼ࡟ᫍ

ࠋ࠸↓ࡣ࡜ࡇࡿࢀⷧࡶ

� ࡇࡢ࡚࡭ࡍ࡚ࡗࡼ࡟᥈ᰝᶵࡢ࡛ࡲࢀࡇࠊࡋ࠿ࡋ

࠿ኴ㝧ྠᮇ㌶㐨ࠋ࠸࡞ࡣ࡛ࡅࢃࡓࡗ࡞࡟࠿ࡽ᫂ࡀ࡜

ୖࢆ㛫ゎീᗘ✵ࠊࡣ࡚࠸࠾࡟ ほࡿࡼ࡟ୗど┤ࡢࡽ

ࢀࡇࠊࡋ࡜ᚲせࢆ᫬㛫ᖹᆒ㸦✚⟬㸧ࡢ㛗ᮇ㛫ࡣ࡟ࡆ

ࡀࡓࡋࠋࡿࡍព࿡ࢆ࡜ࡇࡿࡏࡉపୗࢆ⬟᫬㛫ศゎࡣ

ࡢࣝࢰࣟ࢔࢚ࡸᗘ ࡞ᖹᆒⓗࡿࡅ࠾࡟Ꮨ⠇ྛࠊ࡚ࡗ

✵㛫ศᕸࢆᚓࡾࡼࠊࡀࡓࡁ࡛ࡣ࡜ࡇࡿ⣽࠸࠿᫬✵㛫

⮳࡟㛫ศᕸ✵ࡢࡑ࡚⤒ࢆ⛬㐣࡞࠺ࡼࡢ࡝ࡢ࣮ࣝࢣࢫ

Ỉࡸࢺࢫࢲࠋ࠸࡞࠸࡚ࢀࡉゎ᫂ࡃࡓࡗࡲࠊࡣ࠿ࡓࡗ

⵨Ẽࢆࡁືࡢᖖ᫬ࣔࡑࠊࡾࡼ࡟࡜ࡇࡿࡍࢢࣥࣜࢱࢽ

ࢺࢫࢲ࡞ලయⓗࡍࡽࡓࡶࢆᖹᆒⓗ✵㛫ศᕸ࡞࠺ࡼࡢ

㍺㏦ࡀ࡜ࡇ࠺⾜ࢆ✲◊ࡢࢫࢭࣟࣉᚲせ࡛࠿ࡋࠋࡿ࠶

ࡍࢢࣥࣜࢱࢽࣔࢆ⛬㏦㐣㍺ࡢ࡝࡞Ỉ⵨Ẽࡸࢺࢫࢲࡋ

第㻡㻤ᅇ宇宙科学技術㐃合講演会講演集
㻞㻜㻝㻠年㻝㻝月㻝㻞日䡚㻝㻠日㻌㛗ᓮブリック䝩ール

㻶㻿㻭㻿㻿㻙㻞㻜㻝㻠㻙㻠㻟㻡㻢

ⓒ日本航空宇宙学会
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⾲ ��� ⛉Ꮫ┠ᶆ㸬⾲ྑࡢഃࡿ࠸࡚ࡋࣥ࢘ࢲࢡ࢖ࣞࣈ࡚ࡗ࠿ྥ࡟㸬

࠶୙㐺ษ࡛ࡣᫍ⾨ప㌶㐨࡞࠺ࡼࡢ࡛ࡲ௒ࠊࡣ࡟ࡿ

ከἼ㛗඲⌫᧜ീࡢ⬟㧗᫬㛫ศゎࡽ࠿㧗㧗ᗘ㌶㐨ࠋࡿ

࡚࠸࠾࡟⌫ᆅࡀᫍ⾨㇟㟼ṆẼࡣࢀࡇࠋࡿ࡞࡜ᚲせࡀ

ᫍ⾨㇟㟼ṆẼࡢ⌫ᆅࠋ࠸࡞ࡽ࡞௚࡟࡜ࡇࡿ࠸࡚ࡗ⾜

ࢀࡉ࡞ࡀゎ᫂ࡢ࣒ࢬࢽ࣓࢝ࡢ㇟⌧኱Ẽࡢࡃከࡾࡼ࡟

Ꮫⓗ⛉ࡢᫍ⾨㇟Ẽࡿࡅ࠾࡟ⅆᫍࠊࡤࢀ࠼⪄ࢆ࡜ࡇࡓ

ព⩏ࡣㄽࢆᚅ࠸࡞ࡓ㸬ࠊ࡟ࡽࡉᆅ⌫ࡢ㟼ṆẼ㇟⾨ᫍ

ࡇࡓࡋ⫣㈉ࡶ࡟ணሗ್ᩘ࡞☜ṇࠊࡀ ほ࡞ⓗ⥆⥅ࡢ

ࠊࡣ ⅆᫍ኱Ẽほࡿࡼ࡟ᫍ⾨㇟ⅆᫍẼࠊࡤࢀ࠼⪄ࢆ࡜

ᑗ᮶࣒࣮ࢺࢫࢺࢫࢲࡢண ࡿࡀ࡞ࡘࡶ࡟⏬ᮇⓗ࡞ほ

ࠋࡿ࡞࡜ 

୍᪉࡛㸪㟼ṆẼ㇟⾨ᫍࡣ㧗㧗ᗘࡢࡽ࠿㧗᫬㛫ศゎ

⬟඲⌫᧜ീࡸࢺࢫࢲ࡚ࡗࡼ࡟Ỉ⵨Ẽࡢᣲືࢱࢽࣔࢆ

㸪ᩘࡀࡿࡁ࡛ࡣ࡜ࡇࡿࡍࢢࣥࣜ ��NP㹼ᩘ ���NPࢣࢫ

࣮ࣝ㸦࣓࣮ࣝࢣࢫࢯ㸧ࡢ࣒࣮ࢺࢫࢺࢫࢲࡢⓎ⏕ࡽ࠿

཰᮰ࡣ࡜ࡇࡿࡍ࡟࠿ࡽ᫂ࢆ࣒ࢬࢽ࣓࢝ࡢᮇᚅ࡛࡞ࡁ

࠺࠸࡜ࡿࡍゎỴࡤࢀࡍᨵၿࢆ⬟㛫ศゎ✵ࡣࢀࡇ㸬࠸

࢖ࢺࢫࢲࡢ࣮ࣝࢣࢫࢯ࣓࡞࠺ࡼࡢࡑ㸬࠸࡞ࡣ࡛ࡅࢃ

ෆࢺࣥ࣋࢖ࢺࢫࢲ㸪ࡣ࣒ࢬࢽ࣓࢝ࡿࡍᨭ㓄ࢆࢺࣥ࣋

㒊ࡢ㢼㏿㸪㢼ྥ㸪 ᗘ⃰ࢺࢫࢲࡸᗘࢆィ ࢀࡅ࡞ࡋ

ࢆ㸪㝆㞵࡚࠸࠾࡟⌫㸬ᆅ࠸࡞ࡁ࡛ࡀ࡜ࡇࡿࡍゎ᫂ࡤ

⯟ࡸࢲ࣮࣮ࣞࣛࣉࢵࢻࢆ㢼ྎࡸ࣒ࢸࢫࢩ㞼ࡍࡽࡓࡶ

✵ᶵ࡛ほ ࡿ࠶࡛ࡵࡓࡢࡑࡣࡢࡿ࠸࡚ࡋ㸬ࡗࡀࡓࡋ

࡚㸪㟼Ṇ⾨ᫍࣝࣂ࣮ࣟࢢࡢࡽ࠿᧜ീࢺࢫࢲ࡚ࡗࡼ࡟

ࡿࡍᢕᥱࢆࡁືࡢࢺࢫࢲࡸᗘሙ ࡢ࿘ᅖࡢࢺࣥ࣋࢖

ෆࡢࢺࣥ࣋࢖ࢺࢫࢲࡢࡑ࡚ࡗࡼ࡟㸪⯟✵ᶵ࡟᫬ྠ࡜

㒊ᵓ㐀ࡿࡍ࡟࠿ࡽ᫂ࢆ㸬

2. ⛉⛉Ꮫ┠ᶆ

� ᮏᥦ᱌ࡢ┠ᶆࡣ㸪ⅆᫍࢺࢫࢲ㸦⫼ᬒࢫࢲ࡜ࢺࢫࢲ

㸪ᖖ᫬ࣔࡋど໬ྍࢆ㛫ศᕸ✵ࡢ୧᪉㸧ࡢࢺࣥ࣋࢖ࢺ

ࡾࡼ࡟ࢳ࣮ࣟࣉ࢔ᆅ⌮Ꮫⓗ࡛࡜ࡇ࠺⾜ࢆࢢࣥࣜࢱࢽ

㸬࣓ࡿ࠶࡛࡜ࡇࡿࡍゎ᫂ࢆ࣒ࢬࢽ㏦࣓࢝㍺ࡢࢺࢫࢲ

㏦࣓࢝㍺ࢺࢫࢲࡿࡼ࡟ࢺࣥ࣋࢖ࢺࢫࢲࡢ࣮ࣝࢣࢫࢯ

㸪ࡵࡓࡿ࠶୙ྍḞ࡛ࡀ ほࡢ኱Ẽᵓ㐀ࡢෆ㒊ࡣ࣒ࢬࢽ

ⅆᫍ⯟✵ᶵࢆࢀࡑ࡚ࡗࡼ࡟⿵᏶ࡿࡍ㸬ᮏᥦ᱌ࡢ⛉Ꮫ

┠ᶆ࡜ලయⓗ࡞ほ ᑐ㇟ࡣ⾲ 㸬ࡿ࠸࡚ࢀࡽࡵ࡜ࡲ࡟�

���0LQLPXP
ࡢࢺࢫࢲ㸪ࡋࢢࣥࣜࢱࢽᖖ᫬ࣔࢆ᫬㛫ኚ໬ࡧࡼ࠾ศᕸࢺࢫࢲ

౪⤥㸪㍺㏦㸪㝖ཤࡢᵝᏊࡿࡍ࡟࠿ࡽ᫂ࢆ

㼍㻚㻌⫼ᬒ䝎䝇䝖䛾㍺㏦㐣⛬䜢䝰䝙䝍䝸䞁䜾䛩䜛㻌

E�� Ⓨ⏕㸪᫬㛫ኚ໬㸪ᾘኻࡢ࣒࣮ࢺࢫࢺࢫࢲ

ࡿࡍࢢࣥࣜࢱࢽࣔࢆ

Fࡢࢺࢫࢲ��㖄┤ศᕸࡿࡍࢢࣥࣜࢱࢽࣔࢆ

���)XOO
ୖグ ࡍᨭ㓄ࢆ�

ࢆ㇟⌧኱Ẽࡿ

≉ᐃࡿࡍ

኱Ẽ ᗘᵓ㐀㸪ᆅࡢ㸪࿘ᅖࢆᣲືࡢࢺࢫࢲ

⾲㠃 ᗘ࡟ࡶ࡜࡜ᖖ᫬ࣔࡿࡍࢢࣥࣜࢱࢽ

G�� ᗘ㸪ᆅ⾲㠃 ᗘࡢ �ḟඖศᕸࣜࢱࢽࣔࢆ

ࡿࡍࢢࣥ

኱Ẽࡢ㸪࿘ᅖ࡜ෆ㒊ᵓ㐀ࡢࢺࣥ࣋࢖ࢺࢫࢲ

 ᗘᵓ㐀㸪ᆅ⾲㠃 ᗘྠ࡜᫬࡟ᢕᥱࡋ㸪ࡑ

ࡿࡍゎ᫂ࢆ࣒ࢬࢽ࣓࢝ࡢ

㼑㻚㻌 ⯟✵ᶵ䛻䜘䜚䠈䝎䝇䝖䝇䝖䞊䝮䛾ෆ㒊ᵓ㐀䠄 

ᗘ䠈䝎䝇䝖⃰ᗘ䠈᪥ᑕ 㼑㼠㼏䠅䜢ほ 䛩䜛㻌

���([WUD
࡞ࡋ┪▩ࡶ࡜ࣝࢹ್ࣔᩘࡶ࡜ࢱ࣮ࢹ 㸪ほࡾࡼ࡟໬ྠࢱ࣮ࢹ

ゎ⌮࡟ᐃ㔞ⓗࢆ⎔ᚠࢺࢫࢲࡢ㸪ⅆᫍࡋసᡂࢆࢺࢵࢭࢱ࣮ࢹ࠸

ࡿࡍ

Iྠࢱ࣮ࢹ��໬ࢆ࣒ࢸࢫࢩᵓ⠏ࡿࡍ

ᆅ⌫ฟⓎ

ᆅ⌫ 6%

ⅆᫍ╔

ᆅ⌫ 6%㸸¶��������
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Abstract 

This paper explains what is airplane for Mars exploration and introduces current research topics related to it. 
 
 
1.ǵǥǽǳ  
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�ǴMELOSȗȺɁȚȇƙǤǮɄýƉŹĔɄÈƞlýŹ
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ǳĚÑ¾æŤŅöȾɁȐȿȓȓȻɁȬȇņǫ�ǠǩɆ
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ǬǮǤǺǗǈŮǯǝǲǗɆǺǩɄɂ�ĝǯǵǖȃǜɃĚÑ

ǳǵGPSǜr\ǤǲǗǡǰɄĻýÍ�żǜ�ǙǲǗǡǰɄ
ȍȉȡɁȜțȿȖǴŐ�ǜũǫȃǡǰɄǲǱǜŤĆƅ�

8 ǴĜǛȁǵƽ�ǳ�6ǲĜǯǖȃɆĚÑ7ĵǺǯ

ÂƔǢȄȃûŦǸǴÂƔ¥ǿĚÑlýǸǴȍȿȢȺÍ

ĆǲǱǳǭǗǮǾĈ¬ĐǗëŽǜ¢ŵǯǖȃɆ 
ǡȄȁǴĚÑĨhǴĠ¡ǛȁĚÑ¾æŤŅöȇƮĮ

Ǧȃ�ǯ¼ǠȁȄȃlǝǲƆǆǰǤǮǵ�žǜşǙȁȄ

ȃɆ 
ɈɃ��ȼȋȦȻȚÉǯǍ¥ŢǲŞǴƮĮ 
ɉɃ�ƌƒƬǲö�ïƛǴƮĮ 
ɊɃ�ƌƒƬɀǍ¥ŢǲÂƔöVɂƺĖɄƙ$öVɄżĔ

öVǲǱɃǴƮĮ 
ɋɃ�ƌǍ¥ŢǲȬȽȮȹ¿ƝőǴƮĮɂƺAȬȽȮȹ¿

Ɲȇ½ĩǦȃfNɃ 
ɌɃ�ĚÑǯǴţ�ŤŮȗșȠȲǴƮĮ 
ĚÑǴǈŮ¾æȇzĥǦȃǩǽǳǵǡȄȁǴƆǆȇ

.ÙǦȃ¢ŵǜǖȃǜɄǱǴƆǆǴŻĂǳǾƿÌįǲ

µůǜ¢ŵǰǢȄǮǗȃɆ 
 
2Ɇ«yǦȃȱȟȗȸȿ  

MELOS1ǳǚǟȃĚÑ¾æŤŅöǴȱȟȗȸȿǰǤǮ
ǵɄ 
ǒ ŤřƎƸ10kmŁ�ȇǈŮǤ^Űī*Ã�ȇŮǘ  
Ǔ ŤřƎƸ100kmŁ�ȇǈŮǤ^Űī*Ã�ǰǍ
Ż*�úĭĻfŹĔȇŮǘ 

ǴɉǭǴëŽȇŮǬǮǗȃɆǈŮöǵȍȿȢȺȏȬțȻ
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ǴƱ�Óǳ�Ņǯ4ȂƸǢȄǈŮ¾æȇƮoǦȃǩǽ

ƸĵƲ¥ŢȇºǭǡǰǵëŽǢȄǮǗǲǗɆ  
 
3ɆɆëŽġą  
ɊɅɈǏ ȱȟȗȸȿſż/ö�ſż 
ĻfŹĔȇȱȟȗȸȿǰǦȃfNǴǈŮŘƏǴƤyɄ

ǈŮȗȱȶȼɁȗȸȿŻâɄö�ȖȋȚǿƪƬŷŃȂɄ

ű(SǴƪƬ1ƀǴǍŐ�CɄĚÑȍȿȢȺȏȬțȻ

ǸǴIœÍĆǴëŽɄǈŮöȴȟȒȉȟȬǴ�ŲǳȀ

ȃŲƛ�ǴTǆĜǴĊǗ2ǤɄÂƔöVǴƨśëŽ

Ōǜĥ\ŮȆȄǮǗȃɆĻfŹĔűśȇÂƔǤɄǈŮ

ƚ�50m/sǯŤřƎƸ100kmȇǈŮǦȃĚÑǈŮö
ǵ/(ƪƬ3.5kgŁ�ɄŞƾŃ2.3m2Ł�ǰ¿ōǢȄǮ

Ǘȃ[1,2]Ɇ 
 

 

 

YɈǏ ö�ſż  
 

 

YɉǏ ǍǍ�ǈŮzƁƃǋǴǈŮȗȱȶȼɁȗȸȿ 
 
ɊɅɉǏ Ņ=ſżǳưǦȃĺńƮĮ 
ĚÑǈŮöǴ�ŤȼȋȦȻȚÉǵ104~105ǰ«yǢȄ

ǮǚȂɄŞaǚȀǷɊ÷,ŞǴ�ȼȋȦȻȚÉǳǚǟȃ

Ņ=Ġ¥Ǵ¶ÁǰǨǴȳȏȤȚȲǴħŻǜ¢ŵǰǢȄ

ȃǜɄǡǴȼȋȦȻȚÉǄbǳǚǟȃŞaǚȀǷɊ÷,

ŞǴŅý=t/Ņ=ſżǳưǦȃĺńǵǖǺȂŮȆȄ
ǮǡǲǛǬǩɆǨǴǩǽɄ
��ìltǴ�ƚǇċǿ

áDltǴĚÑǇċȇĩǗǩǇċzǋǰÉ&ȗȱȶȼ

ɁȗȸȿȇŮǗɄ�ȼȋȦȻȚÉǳǚǟȃ�ŰįǲŞa

ǳǭǗǮÀ=Ġ¥ǰ;ƸćǰǴư#ȇÐȁǛǰǤǮǗ

ȃɆǺǩɄ
��ìltǴ�ƚǇċȇĩǗǮɊ÷,Ş

ǴŅ=Ġ¥Ƃ"ȇŮǗ�ȼȋȦȻȚÉǳǚǟȃŞĠ¥

ǴǢǺǣǺǲĶŷȇ�ǮǗȃ[3-23]Ɇ 
 

ɊɅɊǏ ƌƒƬ�ŞïƛǴƮĮ 
/öƪƬǴlǝǲ<NȇEǽȃ�ŞïƛǴƒƬC

ǰȍȿȢȺȏȬțȻǳö�ȇIœǦȃǩǽǴ�ŞǴ¸Ȃ

ǩǩǻöïǴƮĮǵɄĚÑǈŮöȇzĥǦȃ�ǯlǝ

ǲƆǆǯǖȃɆÜȾɁȐȿȓȓȻɁȬǯǵȰȓȥȗȌȲ

Ǵ9ȂǪǤǳȀȃéïƛŞǰƌƒƬȬȹșȞȟȒ��°

�ǳȀȃ�ŞïƛǴƒƬCǰȪȺɁȪȹȋȢòaǈŮö

ŉµǯzĩCǢȄǮǗȃ�ƮŞǴ�ƮöïȇHşǳ

ĚÑǈŮöǴ�ƮöïǴëŽȇŮǬǮǗȃɆ 
ȰȓȥȗȌȲǴ9ȂǪǤǳȀȃéïƛŞǵÖ�Fǻ

0.3mmǴ9Ȃ2Ǥǯșȩȿƭ0.5mɄŞ�ƭ125mmɄ
8.6mmFǻǴéǰ�ǌǴïƛǯŒ15gɂŒ240g/m2Ƀȇ

Ɵ°ǤǮǗȃɆǺǩɄĥ\�Ų�ǴƌƒƬȬȹșȞȟȒ

��°�ǳȀȃŞǾOŁ�ǴƪƬȇƟ°ǯǝȃŷƘǻ

ǯǖȃɆ 

 

YɊǏ ȰȓȥȗȌȲǴ9ȂǪǤǳȀȃéïƛŞ 

 

YɋǏ ƌƒƬȬȹșȞȟȒ��°�ŞɂYƾɃ 
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YɌǏ ȪȺɁȪȹȋȢòaǈŮöǴ�Ş�Ʈöï 
 
ɊɅɋǏ ĚÑǈŮöĩ¿ƝőǴĺńƮĮ 
Ǐ ĚÑǴlý|�ǜ�ǢǗǡǰǛȁĚÑǈŮöĩǴȬ

ȽȮȹǵ�ȼȋȦȻȚÉɂɑ104ɃǰǲȃɆǺǩɄǀƚǜ�

ǢǗǡǰǛȁŞňȰȟȧÉǜǍ�ǀƚɑƣǀƚǳǲȂɄ

�ȼȋȦȻȚÉǛǭǍȰȟȧÉǰǗǘ^Ħ�ǯǵǖǺȂ

«yǢȄǲǗà�ǯǴȬȽȮȹƮĮǜŵĀǢȄȃɆǺ

ǩɄȬȽȮȹǴșȩȿƭȇlǝǞǦȃǰȍȿȢȺȏȬțȻ

ǸǴIœ¥ǜ¨ǞǲȃǴǯƽ�ǳǍǗWƑƚ�ǯW

ƑǢǧǲǟȄǶǲȁǲǗɆǨǴǩǽɄ�ȼȋȦȻȚÉɀǍ

ȰȟȧÉǯǾ@ģǴȀǗȬȽȮȹǴĺńƮĮǳJȂŗ

ȈǯǗȃɆ2010��ǳǵɄáDlǴĚÑǇċȇĩǗȬ
ȽȮȹǴcļǰǲȃŞaǴŅ=¥ŢƂ"ȇŮǬǩɆǺ

ǩ2011��ǳǵɄJAXAǜ²ØǦȃªÑĨhǇċǯǇ
ċƃǋȇŮǘżīȇņǮǮǗȃ[24]ɆǺǩɄȴɁȜǿȴ
ɁȜȣȹȋȨǴƒƬCǳǼǟǮƒƬǍ2=ȴɁȜǴſ

żëŽǿŠĨhƃǋǴė(ȇǦǦǽǮǗȃɆ 

 
YɍǏ ĚÑǈŮöĩȫȼɁȣǴſż  

 
ɊɅɋǏ ƒƬǍ2=ȨȟȠȺǴƮĮ 
ƭƎƸǈŮǦȃfNɄȨȟȠȺƪƬǾö�ƪƬǴl

ǝǲ<NȇEǽȃǩǽɄǨǴƒƬCǜĚÑǈŮöȇz

ĥǦȃ�ǯƪŵǲĺńƮĮǃİǯǖȃɆǡȄǺǯ�ť

įǳĩǗȁȄǮǝǩuxöÂƔĩǴƺāǵdğǲȔ

Ɂȗȿȓȇ¢ŵǰǤǩǩǽȍȥȻȑɁ|�ǜ�ǞɄǡȄ

ȇĚÑǈŮöǳĩǗȃǡǰȇ«yǦȃǰö�ǜ°ņǤ

ǲǗɆĚÑǈŮöǯǵɄJAXAuxŀtĺń²ƺĖȓ
ȻɁȬǰKăƺāè��Ľǜ0OǯƮĮǤǮǝǩSUS
ȹȱȥɁȢLi-ionƺāȇĩǗȃǡǰȇşǙǮǗȃɆǡǴƺ
āǵFǻ100μmǴSUSȪȊȻȲȇPPǚȀǷPETǯŶ
ǬǩȹȱȥɁȢȪȊȻȲȇƺðǳĩǗȃǩǽǍǗȍȥȻ

ȑɁ|�ȇºǭǡǰǜǯǝȃɆĥ\ǵȍȥȻȑɁ|�

ȇ150Wh/kgǳǖǠȃǡǰǰ¿ƝĩȴɁȜǳ6ĩǦȃǩ
ǽǴǍ2=Cȇİ»ǤǮƺíǴÆŧǲǱȇƝǽǮǗ

ȃɆ 

YɎǏ SUSȹȱȥɁȢLi-ionƺāǴjŹ 
 
ɊɅɌǏ ĚÑǈŮöĩƅ�ŤĆ8 ǴĺńƮĮ 
Ǐ ĚÑǯǵGPSǜ6ĩǯǝǲǗǡǰɄĻýÍ�żǜ�Ǚ
ǲǗǡǰɄȍȉȡɁȜțȿȖǴŐ�ǜũǫȃǡǰɄǲǱǜ

ŤĆƅ�8 ǴĜǛȁǵƽ�ǳ�6ǲĜǯǖȃɆǺǩ

ƅ�ŤĆ8 öVǴƒƬCǾĚÑǈŮöǴ°ņ¥Ǵ

ŹĜǛȁƪŵǯǖȃɆǾǫȅȈɄ^ĦĚÑƯǴƙ$ƎƸ

ɀƙ$ƚ�ȇşǙȃǰơƵÄ�ȇǦȃǡǰǵƹǤǞɄţ�

ǈŮȗșȠȲȇŗǻƘǼ¢ŵǜǖȃɆ 
ǡȄȁǴǡǰǛȁɄĥ\ǵmƳ-ǰ^ƾǛȁǴƖ~ȇ

6ĩǤǩpBë2űśǴſżǿÂƔ�yțȿȖƂ"

zǋɄźƚ�ż2=ȇ6ĩǤǩ�¬%ÉǴȨɁȞȵȻ

țȿȖȇï°ǦȃȉȻȕȺȚȲǴƮĮɄpBë2ȷȤȟ

ȢǴƃ�ǲǱȇŮǬǮǗȃ[25]Ɇ 

 
YɏǏ ĚÑǈŮöĩpBë2űśǴſż 
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YɐǏ pBë2ȷȤȟȢǴƃ� 

 
4ɆɆǚȆȂǳ  
ÜłǯǵɄMELOSɈȱȟȗȸȿǯǈŮzƁǦȃǡǰȇ

İįǰǤǮëŽȇƝǽǮǗȃ�aĚÑǈŮöǴëŽġ

ąȇŖ�ǤǩɆǺǩɄÜłǯǵŖ�ǤǲǛǬǩǜĚÑ¾

æŤŅöȾɁȐȿȓȓȻɁȬǯǵȩȹȓȹȋȝɁöȜȋ

ȬǴĚÑ¾æöǳǭǗǮǾëŽȇŮǬǮǗȃ[26]ɆǺǪ
ǺǪŻĂǦǹǝƆǆǵkǗǜÒƽ�Ĭǯ5ǰǲȃĚÑ

ǯǴǈŮzƁȇ°>ǢǧǩǗǰşǙǮǗȃɆ 
 
HşÊĢ  
[1] l�šɄMELOS1ǳǼǟǩĚÑǈŮöǴî¤ëŽɄ

3F01ɄŋɌɋWuxŀtµůƜNƈĘ�ɄƼ�ĳƼ
��Ʉ11×17ɑ19ÎɄ2010. 

[2] R. LuongɄÿ
lô ,č
]� ,ŭĪÏ£ , ǐMars 
Airplane Conceptual DesignǑ,ŋ54Wuxŀtµů
ƜNƈĘ�, 3F03,Ƽ�, 2010�11× 

[3] ƫǕß¹,���÷,ĿÜďŇ,l� š,ŭ
sŪɄ
�ȼȋȦȻȚÉǳǚǟȃķ�ŞǰȡȻȜŞǴŅ=Ġ

¥üƓɄŋ42WČ�=tƈĘ�/ŤŅuxÉ&ȗȱ
ȶȼɁȗȸȿµůȗȿȯȘȌȲ2010ɄǎJĳŏq�Ʉ
2010�6× 

[4] ���÷ɄƫǕß¹Ʉl�šɄŭ
sŬɄ�ȼȋȦȻ
ȚÉǳǚǟȃ�÷,ķ�ŞǴȉșȮȒȢüǰȼȋȦȻ

ȚÉǴ�ǁɄŋ54WuxŀtµůƜNƈĘ�ɄƼ
�ĳƼ��Ʉ2010�11× 

[5] �� �÷ɄÞáƕɄƫǕß¹Ʉl�Ǐ šɄŭ
sŬɄ
�ȼȋȦȻȚÉǳǚǟȃŅ=¥ŢƂ"³ĆǳưǦȃ

ĺńɄŋ54WuxŀtµůƜNƈĘ�ɄƼ�ĳƼ
��Ʉ2010�11× 

[6] ���÷ɄƫǕß¹Ʉl�šɄŭ
sŬɄ�ȼȋȦȻ
ȚÉǳǚǟȃFŞǰūŞQȂČȄǴiLESŻâǳȀȃ
Ġ¥üƓɄŋ24WÉ&Č�=tȗȿȯȘȌȲɄľn
�ĳóĎ�Ʉ2010�12× 

[7] ĄĪlôɄÝƫĉUɄvǉ}ø	Ʉÿ
lôɄč

]�Ʉǐ�[Ĩh�ǳǚǟȃĞŚČƚżǴ­�Ġ¥

ǑɄǏ ŋ42WČ�=tƈĘ�Ʉ2C13Ʉ2010�6× 

[8] vǉ}Ǐ ø	ɄƫęǏ ¯ɄĄĪlôɄÿ
Ǐ lôɄč

Ǐ ]�ɄǐĚÑlýǇċǴA�Ġ¥Ƃ"-ĥġǰż
īǑɄŋ 41ÚÎÜŤŅuxt���ƈĘ�Ʉ
JSASS-2010-1066Ʉá�Ʉ2010.4. 

[9] ƫęǏ ¯Ʉ�ƫǏ ı£Ʉvǉ}Ǐ ø	ɄĄĪǏ lôɄ
ÿ
Ǐ lôɄč
Ǐ ]�Ʉǐ�ȼȋȦȻȚÉǄbǳǚ

ǟȃŞƾ[=3�Ǵ­[gËżĔǑɄŋ38WLŸC
©eȗȿȯȘȌȲɄF110Ʉ2010�7× 

[10] ƫę¯Ʉvǉ}ø	Ʉ�ĪĴ§ɄĄĪlôɄÿ
l
ôɄč
]�Ʉǐ­[gËȇĩǗǩ�ȼȋȦȻȚÉɀ

Ǎ�ǀƚǄbǳǚǟȃŞƾ[=3�żĔǑɄŋ6W
tƶǄbǳǚǟȃ3qȋȳɁȘȿȓȪȎɁȹȲɄP20Ʉ
2010�11× 

[11] č
]�, ÿ
lô, ĄĪlô,vǉ}Ǐ ø	, �Ī
Ĵ§ɄƫęǏ ¯,  ǐĚÑlýǇċǳǚǟȃ�ȼȋȦȻ
ȚÉŞazǋǑ, ŋ54WuxŀtµůƜNƈĘ�, 
3F06, Ƽ�, 2010�11× 

[12] ŭĪÏ£ɄRemi LuongɄÿ
lôɄč
]�ɄǑĚ
Ñ¾æŤŅöǴ5Úî¤ëŽǑɄ�°22��uxŤ
ŮǴ=tȗȿȯȘȌȲɄ2010�12× 

[13] č
]�, ÿ
lô, ĄĪlô,vǉ}Ǐ ø	, �Ī
Ĵ§ɄƫęǏ ¯,  ǐĚÑlýǇċǳǚǟȃ�ȼȋȦȻ
ȚÉŞazǋǑ, �°22��uxŤŮǴ=tȗȿȯ
ȘȌȲɄ 2010�12× 

[14] ÿ
lô, ƫęǏ ¯Ʉvǉ}Ǐ ø	Ʉ�ĪĴ§ɄĄĪ
lôɄč
]�ɄǐĚÑǈŮĨh�ǳǚǟȃ�ȼȋȦ

ȻȚÉŞǴzǋįĺńǑɄ �°22��ŤŅuxŅ
=ĤȗȿȯȘȌȲɄ2011�1× 

[15] Ī�®�ɄĄĪlôɄÿ
lôɄč
]�ɄǐĚÑ
lý�ǴǵǞƸ8 ǸǴȬȹȚȰȉȒȞȶȍɁȜƢ

ĩǑɄÎÜŤŅuxt�DƦÅƦ2011�ƈĘ�Ʉ
H030Ʉ2011�3× 

[16] ľǊŜƊɄ
�Ʒ�Ʉ{Īø§ɄŴG'Ʉĸõ¦ƕɄ
�ãƊwɄƪ�ƗmƥɄŏÜď�ɄƍÔ�£ɄĚÑ

ǈŮöǴ�ȼȋȦȻȚÉŅ=Ġ¥ǳưǦȃĺńɄŋ

54WuxŀtµůƜNƈĘ�ɄƼ�ĳƼ��Ʉ
2010�11× 

[17] ŏÜď�Ʉ�ãƊwɄ�÷,ŞǴ�ČżĔǯ3ǛǬ
ǮǝǩǡǰɄ�°22��ŤŅuxŅ=ĤȗȿȯȘȌȲɄ
çÛĳuƧ{�Ʉ2011�1× 

[18] ƪ�ƗmƥɄŏÜď�ɄƍÔ�£Ʉ�ȼȋȦȻȚÉ
�÷,ŞǴȉșȮȒȢü!r¥ǳưǦȃđ[Ǉċƃ

ǋɄÎÜöêt�
�ÅƦŋ64ÚƈĘ�ɄĿ�ĳ
Ŀ��Ʉ2011�3× 

[19] �ãƊwɄŏÜď�ɄƍÔ�£Ʉ�÷,ŞǴ�Čż
ĔǳȀȃ�ġǚȀǷƅ�·=Ǵ3Żǰ3�ɄÎÜö

êt�
�ÅƦŋ64ÚƈĘ�ɄĿ�ĳĿ��Ʉ
2011�3× 

[20] ľǊŜƊɄŏÜď�ɄƍÔ�£Ʉ PIVǳȀȃ�÷,

-  106 -



�

ŞQȂǴĒïƛLŸCǰŅ=Ġ¥ǰǴĲưɄÎÜö

êt�
�ÅƦŋ64ÚƈĘ�ɄĿ�ĳĿ��Ʉ
2011�3× 

[21] 
�Ʒ�ɄŏÜď�ɄǍŭ]�ƥɄŴG'ɄĚÑǈ
ŮöǴ�ŞǺȆȂǴČȄŻâǰŞa@äɄÎÜöê

t�
�ÅƦŋ64ÚƈĘ�ɄĿ�ĳĿ��Ʉ2011
�3× 

[22] {Īø§ɄŏÜď�ɄÕŤČ�ð�Ǵ�÷,ŞĠ
¥ǰþŔýćĆǳȀȃLŸCɄÎÜöêt�
�Å

Ʀŋ64ÚƈĘ�ɄĿ�ĳĿ��Ʉ2011�3× 
[23] ĸõ¦ƕɄŏÜď�Ʉ`
��Ʉ�÷,ŞQȂǴ�

ȼȋȦȻȚÉČȄǴȰȟȧÉ!r¥ɄÎÜöêt�


�ÅƦŋ64ÚƈĘ�ɄĿ�ĳĿ��Ʉ2011�3×
ãĪǍ£ǔĹĪŨ,ĚÑǈŮöǴȬȽȮȹſżǔŋɌ
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Computational and Experimental Analysis of a High-Performance
Airfoil Under Low-Reynolds-Number Flow Condition
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A high-performance Ishii airfoil was analyzed using both a wind-tunnel and large-eddy simulations at a low-
Reynolds-number condition (Re ! 23;000). The design guidelines for an airfoil shape with a high lift-to-drag ratio
under the aforementioned condition are described by analyses of flowfields and aerodynamic characteristics of the
Ishii airfoil. Compared with conventional airfoils, such as the NACA 0012 and NACA 0002, the shape characteristic
effects of the Ishii airfoil on its flowfield and aerodynamic characteristics are discussed. The shape on the suction side
of the Ishii airfoil can cause delays in the flow separation at low angle of attacks. The separated flow reattaches, and a
separation bubble forms even when trailing-edge separation changes to leading-edge separation. The separation
bubble contributes to an increase in lift coefficient. In addition, the Ishii airfoil can gain a high positive pressure on the
pressure side as comparedwith the other two symmetric airfoils due to the camber near the trailing edge.On the other
hand, the pressure drag of the Ishii airfoil, which is a dominant factor of total drag, is considerably smaller than those
of the other two airfoils. It was found that the shape on the suction side as well as that on the pressure side (such as the
leading-edge roundness and the camber) are very significant in the low-Reynolds-number airfoil with a high lift-to-
drag ratio.

Nomenclature
CD = drag coefficient
CDp = pressure drag coefficient
CDv = viscous drag coefficient
Cf = friction coefficient
CL = lift coefficient
Cp = pressure coefficient
M = Mach number
Re = Reynolds number
α = angle of attack, deg
!Δ"α = angle deviated from the zero-lift angle of attack, deg

I. Introduction

A N AIRCRAFT-TYPE Mars explorer called “Mars airplane”
with a fixed wing has been considered as a potential system for

exploring Mars [1–4]. The Mars airplanes can explore larger regions
irrespective of the geography of Mars than the previous ground-
rover-type explorers, and they can obtain more detailed information
of the Mars surface by approaching the surface than the previous
satellite-type explorers, whereas ground-rover and satellite types
have already been used in past and current missions to Mars. One of
the flight conditions for the Mars airplane is a low-Reynolds-number
regime (i.e., 104–105). For a Reynolds number within the range of

104–105, it is known that the maximum lift-to-drag ratio of smooth
airfoils significantly deteriorates. Complicated flow phenomena (i.e.,
separation, transition, and reattachment) occur on the wing surface
and strongly affect the aerodynamic performance of airfoils [5]. In
particular, the laminar separation bubble plays an important role in
determining the pressure distribution on the wing and aerodynamic
characteristics. For example, it is well known that the separation
bubble causes a nonlinear lift curve [6,7].
Because of these unusual flow characteristics, it is difficult to apply

a conventional aerodynamic design approach to the design of the
Mars airplane wing. Therefore, for the airfoil design of Mars
airplanes, it is indispensable to understand the aerodynamic and flow
characteristics. In particular, the airfoil shape has a large impact on
aerodynamic characteristics [8,9]. Schmitz [10,11] has suggested
three shape characteristics delivering high aerodynamic performance
in a low-Reynolds-number region.
1) A sharp leading edge fixes the separation point at the edge and

can improve its Reynolds-number dependence on the aerodynamic
performance.
2) A flat upper-surface reduces the separation region.
3) A cambered airfoil gains a higher lift than a symmetric airfoil.
The airfoil named “Ishii airfoil” is an airfoil having the aforemen-

tioned features. The Ishii airfoil was originally designed for the main
wing of a hand-launch glider by Mitsuru Ishii, who was the world
champion of the free-flight contest of hand-launch gliders. There
were two design concepts for the airfoil; one minimizes the rate
of descent, and the other minimizes the drag coefficient during the
launch. In the previous experimental and numerical studies of the
Ishii airfoil [12,13], it was confirmed that the Ishii airfoil has weak
Reynolds-number dependence on its aerodynamic performance in
the range fromRe # 23; 000 to 46,000, and the high lift-to-drag ratio
L∕Dmax is approximately 18.Moreover, theL∕D of the Ishii airfoil at
Re # 23; 000 exceeds that of SD7003, which is known as a high-
performance airfoil in the low-Reynolds-number region [14]. How-
ever, detailed mechanisms such as the association between the
flowfield and the aerodynamic characteristics of the Ishii airfoil have
not been understood well. In this study, three-dimensional large-
eddy simulation (LES) computations were conducted, and the
flowfield around the Ishii airfoil in the low-Reynolds-number regime
was evaluated. In addition, the LES results were compared with
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wind-tunnel tests for validation purposes. Furthermore, the features
of the Ishii-airfoil shape that has a higher aerodynamic performance
were discussed by comparing our previous results for thin and thick
NACA airfoils (NACA 0002 and NACA 0012) [15]. Finally, design
guidelines for further improvements to the lift and drag character-
istics were suggested.

II. Computational Setup
A. Computational Model
The shape of the Ishii airfoil is shown in Fig. 1. For reference, those

of theNACA0012 andNACA002 are also shown. The Ishii wing has
a maximum wing thickness ratio of 7.1% at x∕c # 0.25 and a
maximum camber of 2.3% at x∕c # 0.62. The Mach numberM was
set to 0.2, at which the compressibility effect on the results can be
ignored. The Reynolds number was set to 23,000. The angle of attack
was changed from0 to 9 deg.An ideal freestreamwith no fluctuations
in turbulence was assumed.

B. Computational Methods

In this present study, LANS3D [16], which was developed at
the Institute of Space and Astronautical Science/Japan Aerospace
Exploration Agency, was adopted, and three-dimensional implicit
LES were conducted. Three-dimensional compressible Navier–
Stokes equations in generalized curvilinear coordinates were em-
ployed as the governing equations. The computationalmesh is shown
in Fig. 2. The spatial derivatives of convective terms were evaluated
by the sixth-order compact difference scheme. A 10th-order filtering
was used with a 0.495 filtering coefficient. For the time integration,
the second-order backward differencing converged by five subi-
terations of the alternate directional implicit symmetricGauss–Seidel
[17] schemewas adopted. For span direction, 20%of the chord length
was computed. The grid spacing was evaluated by the wall unit after
the computation. The computational meshes were shown to satisfy
the following inequalities:

Δξ$ < 25; Δη$ < 3; Δζ$ < 15 (1)

where Δξ$ is the streamwise grid spacing, Δη$ is the wall-normal
minimum grid spacing, and Δζ$ is the spanwise grid spacing. Here,
the superscript plus denotes the normalized value based on the wall
unit.With these criteria, the turbulent analysis including the near wall
structurewaswell resolvedwith present computationalmethods [18].

III. Experimental Setup
A. Mars Wind Tunnel
Experimental tests were performed using the Mars Wind Tunnel

(MWT) [19] at Tohoku University for the validation of our computa-
tional fluid dynamics (CFD) results, as shown in Fig. 3. The main
components of the MWT include a vacuum chamber, an induction-
type wind tunnel, and a buffer tank. The induction-type wind tunnel
was placed inside the vacuum chamber, where the pressure condition
corresponding to the Martian atmosphere could be simulated. Clean
dry air is normally used as the test gas in tests, but it can be replaced
with carbon dioxide by changing the gas supply line. This wind
tunnel was driven by a supersonic ejector with a multiple nozzle
located downstream of the test section. The ejection of high-pressure
gas from the ejector induced the flow in the test section. The gas
inside the vacuum chamber was exhausted to the buffer tank through
a connecting flexible pipe. During the test period, the pressure in the
vacuum chamber was kept constant by controlling the butterfly valve
placed in the flexible pipe. The test timewas from approximately 2 to
8 s for a total pressure of 1 kPa. The results of the calibration tests
show that the flow across 75% of the test-section height is uniform,
and its dispersion is within 0.35%, whereas the velocity gradient
along the test section is almost zero. Currently, the MWT is being
operated at ordinary temperature.

B. Two-Component Balance System

The two-component balance system consists of two load cells for
lift and drag measurements and a stepping motor for changing the
angle of attack. The range of load cells for the lift measurement (A&D
AC4101-K006) and drag measurement (A&D AC4101-G600) were
60 and 6 N, respectively. The uncertain accuracies of the lift load cell
and the drag load cell were 9.0 × 10−3 and 9.0 × 10−4 N, respectively.

C. Pressure-Sensitive Paint Measurement

Pressure-sensitive paint (PSP) is a coating-type pressure sensor
consisting of luminescent molecules and binder. When illuminated
with light at an appropriate excitation wavelength, the sensor lumi-
nescent molecules in PSP were elevated to the excited state. The
excited molecules return to the ground state through several
photochemical processes, namely luminescence, thermal deactiva-
tion, and oxygen quenching. The principle of PSP is based on oxygen
quenching, the rate of which depends on the local oxygen concen-
tration, which is proportional to the ambient pressure. Therefore, the
surface pressure can be calculated from the luminescent intensity of
PSP. In this experiment, we used Pd(II) meso-tetra (pentafluor-
ophenyl) porphine (PdTFPP) as the luminescent molecule and poly
1-trimethylsilyl propyne, poly(TMSP), as the binder. The PSP,
which is composed of PdTFPP and poly(TMSP), is known to have
high pressure sensitivity at low-pressure conditions [20,21]. The
absorption and emission peaks of PdTFPPare approximately 407 and
670 nm, respectively.

Ishii airfoil
NACA0012
NACA0002

Fig. 1 Airfoil shape.

z(w)

x(u)y(v)

c

ζ

η
ξ

0.2c

Fig. 2 Computational grid around Ishii airfoil. Fig. 3 Mars Wind Tunnel at Tohoku University.
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D. Experimental Test Model

A two-dimensional Ishii airfoil with a chord length of 50 mm and
span length of 100 mm was used as an experimental model. It was
made of aluminum alloy and has smooth contours. The pressure and
temperature on the test model were measured to obtain the reference
pressure and temperature correction factor for PSP measurements.
Therefore, one thermocouple and one pressure tap were provided in
the centerline of the model.

E. Experimental Condition

The Mach number was fixed approximately at 0.2, and the
Reynolds number was set approximately at 2.4 × 104. The corre-
sponding total pressure of the flow was 11 kPa. The angle of attack
was changed from −5 to 15 deg.

IV. Results and Discussions
A. Validation of Computational-Fluid-Dynamics Simulation

Figure 4 shows a comparison of the averaged force data for the
experimental andCFD results. TheCFD results agreewith the experi-
mental results of lift and drag. Although there is an approximately
1 deg difference in the stall angle (the lift curve), the CFD results
capture the nonlinear lift increase that is observed in the experimental
data. The drag curve also is in reasonably good agreement with the
experiments. However, there is a slight difference in the drag for low
angle of attacks. The maximum difference in drag is approximately
130 counts. The accuracy of the drag measurement in experiments is
approximately 0.39%, whereas in our previous studies, we found
that there was a tendency to measure a slightly higher drag for small
angle of attack in the MWT measurements relative to the other
experimental data. Note that the difference in the drag of the MWT
and that of other experimental data is currently under investigation,
and the reason for this difference will be reported in the near future.

Pressure distributions on the wing were compared with the
experimental results, as shown in Fig. 5. The CFD pressure distri-
butions are observed to be in agreement with the experimental results
for three selected angles of attack, although the difference in the
pressure at the leading edge was observed to be due to the low image
resolution for the PSP measurement (the minimum image resolution
is 0.13mm).We found that the flow of theCFD result at α # 9 deg is
clearly different because the pressure on the upper surface at the
trailing edge does not decrease to zero. However, it is difficult to
conclusively determine whether or not the flow in the experiments is
different from the pressure data at the trailing edge because the error
in the PSP measurement around the trailing edge becomes slightly
higher due to the unsteady vortices. These pressure differences
between the CFD result and the experimental data are consistent with
the results of the lift curve for each stall angle, as shown in Fig. 4a.
From these results, we conclude that CFD results can be validated by
making a comparison with experimental data.

B. Flowfield and Aerodynamic Performance of Ishii Airfoil
1. Instantaneous Flowfields

Isosurfaces of second invariants of the velocity gradient tensor (Q-
criterion: Q # 5c∕a∞) with x-directional velocity distributions are
shown in Fig. 6 and indicate the instantaneous flowfields around the
Ishii airfoil from α # 0 to 9 deg. The separation locations shown in
Fig. 6 were defined based on the averagedCf distributions. The flow
on the pressure side was confined to the surface for all angles of
attack. Meanwhile, we found that, as the angle of attack increased,
therewas a change in the flowfield on the suction side. From α # 0 to
3 deg, the flow was confined to the wing in large areas but separated
near the trailing edge. Then, the separation point simply moved
toward the leading edge. An interesting variation in the flowfield
occurred at α # 4 deg. First, the separation point drastically moved
toward the leading edge near the position of the maximum wing

Fig. 4 Comparison of aerodynamic characteristics.

Fig. 5 Comparison of pressure distribution (blue line: experiment, red line: 3DiLES).
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thickness (x∕c # 0.25). Furthermore, a coherent two-dimensional
spanwise vortex was periodically generated at the downstream. Note
that these spanwise vortices were generated by Kelvin–Helmholtz
instability. The spanwise vortex broke near x∕c # 0.70, where the
separated flow is reattached to the wing. After that, the hairpinlike
vortices were formed at the trailing edge. Above α # 5 deg, the
separated shear layer moves away in a vertical direction from thewing
surfacewith an increase in the angle of attack, and the separation point
got closer to the leading edge. In addition, the hairpinlike vortices that
were shed soon after the formation of spanwisevortices and themixing
of the shear layer appeared to be enhanced.

2. Averaged Flowfield

The averaged flowfields around the Ishii airfoil are shown in Fig. 7.
The changes of separation and reattachment points that were
determined from the averagedCf are shown in Fig. 8. At low angle of
attack, from α # 0 to 3 deg, the separation point around the trailing
edgemoved toward the leading edgewithout reattachment. However,
from α # 4 to 8 deg, the separated shear layer reattached to the wing
near the trailing edge where the hairpinlike vortices are observed in
instantaneous flowfields as shown in Fig. 6, and the separation bubble
was then formed between the separation point and the reattachment
point. Furthermore, a backflow region formed inside the separation
bubble. Compared to the instantaneous flow, this backflow region is
observed in the area where the spanwise vortices break up and
hairpinlike vortices form. In this angle-of-attack range, the separation

point gradually moved toward the leading edge as the angle of attack
increased. Also, the reattachment point slightly moved forward to the
leading edge, which is similar to the behavior exhibited by the
separation point, but the variation in the location of the reattachment
point was not as large as that for the separation point, except for

0 u/uinf 1.25

 = 0 [deg]  = 3 [deg]  = 4 [deg]

 = 5 [deg]  = 8 [deg]  = 9 [deg]

separation separation
span-wise vortex 

hairpin vortex 

separation

separation

Mixing of separated 
shear layer

separation separation

u/u∞

Fig. 6 Instantaneous flowfields around Ishii airfoil.

0 u/u 1.25

 = 0 [deg]  = 3 [deg]  = 4 [deg]

 = 5 [deg]  = 8 [deg]  = 9 [deg]

reattachmentseparation

separation reattachment

separation bubble

separationseparation

reattachment
separation

separation bubble

separation

separation bubble

u/u∞

Fig. 7 Averaged flowfields around Ishii airfoil.

Fig. 8 Separation and reattachment location defined by mean skin-
friction coefficient Cf from LES.
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α # 8 deg. This means that the separation bubble becomes slightly
longer as the angle of attack increases. This can be characterized as a
“long bubble”. At α # 9 deg, we observed the separated shear layer
spreading up to the trailing edge without reattachment. However, a
completely separated flow such as this is also considered to be a type
of long bubble because of similarities in the pressure distributions
between α # 6 and 9 deg [22].

3. Aerodynamic Performance

The aerodynamic performance of the Ishii airfoil is shown in Fig. 9.
Compared to the potential flow (2πα), the lift is comparatively high for
a wide range of angles of attack. The lift curve shows a nonlinear
increase in the lift betweenα # 3 and4 deg.Upuntilα # 3 deg, large
areas of the wing surface are covered by the attached flow, although
there is a trailing-edge separation without the reattachment. In
addition, the camber effect on the pressure side also contributed to
the lift argumentation. Therefore, the lift slope CL∕α # 6.22∕rad
(α # 0–3 deg) is as high as that of potential flow, even though the
separation occurred. Meanwhile, the flowfield also changed between
α # 3 and 4 deg, where the separated shear layer was reattached to the
surface and the separation bubble is formed. As shown in Figs. 5a and
5b, with a constant-pressure region, the pressure on the suction side
become lower than that at α # 3 deg due to the presence of the
separation bubble. Thus, this pressure decrease on the suction side is
attributed to the lift enhancement. Besides, L∕D reached a maximum
at α # 4 deg, and L∕Dmax is approximately 18.1 (Fig. 9c). This is
largely due to the contribution of the lift enhancement because the drag
slightly changed around α # 4 deg. As shown in Fig. 9b, the drag
polar curve does not show a drag bucket because nonlinear increase in
the lift is not significant. At α # 8 deg, the flow separated near the
leading edge and was not reattached to the wing surface.

C. Comparison with Conventional Thin and Thick Airfoils

In this section, we compare the flowfields and aerodynamic
characteristics of the Ishii airfoil with the results obtained for
conventional airfoils, theNACA0012 andNACA0002,which present
thick and thin airfoils, respectively. There is a degree difference of
one in the zero-lift angle of attack between the Ishii airfoil and the
symmetric airfoils, and this difference is an important consideration in
the discussion of flowfields. Therefore, Δα (which presents the angle
of deviation from the zero-lift angle of attack instead of the geometric
angle of attack) was used to compare each results.

1. Difference of Instantaneous and Averaged Flowfields

Figures 10 and 11 show a comparison between instantaneous and
averaged flowfields, respectively. At Δα # 3 deg of the Ishii airfoil,
trailing-edge separation occurred at x∕c # 0.56. Besides, a spanwise
vortex was found downstream of the trailing edge, but no hairpinlike
vortex has yet been found. Compared to the flow around the Ishii
airfoil, an earlier separation occurred at x∕c # 0.40 in the flow around
the NACA0012. In addition, a spanwise vortex is generated and broke
near the trailing edge. Then, the hairpinlike vortices were formed. On
the other hand, a leading-edge separation was observed in the flow
around the NACA 0002.
After the leading-edge separation, spanwise vortices were

generated. However, the separated shear layer was soon reattached,
and the short separation bubble was then formed around the leading
edge. Around the reattachment point, the spanwise vortex broke and
hairpinlike vortices were formed. These hairpinlike vortices cover a
wide range of the wing.
At Δα # 6 deg, the flowfield around the Ishii airfoil such as the

separation point and the vortex structure on the suction side is
qualitatively similar to that around the NACA 0012. For the NACA

Fig. 9 CFD analysis of aerodynamic performance for Ishii airfoil.

           Ishii  Airfoil                            NACA0012                           NACA0002a

3

6

9

separation
separationseparation

separation separation
separation

separation separation separation

Fig. 10 Comparison of instantaneous flowfields around Ishii airfoil, NACA 0012, and NACA 0002.
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0002, leading-edge separation occurred similar to the case of
Δα # 3 deg, and only a reattachment point moved toward the
trailing edge. Furthermore, hairpinlike vortices developed more in a
direction away from the wing surface cover most parts of the wing.
At Δα # 9 deg, for all three airfoils, the separation point slightly

moved toward the leading edge or did not move from the leading edge,
and complex hairpinlike vortices covered a large area of the wings.

2. Comparison of Aerodynamic Characteristics

Figures 12 and 13 show a comparison of the aerodynamic perfor-
mance and surface pressure distributions of three airfoils, respectively.
With regard to the lift, the Ishii airfoil has the highest lift among the

three airfoils, as shown in Fig. 12a. The thick airfoil, the NACA 0012,
does not have high lift, especially at low angle of attack. Although the
lift of the NACA 0002 is not as high as that of the Ishii airfoil, it is
comparatively high at three angles of attack. We focused particularly
on the comparison at the angles before the stall angle of attack. At
Δα # 3 deg, there is no significant difference in the pressure
distribution on the suction side between the Ishii airfoil and the NACA
0012, as shown in Fig. 13a. However, the pressure distribution on the
pressure side of the NACA 0012 is markedly lower than those of the
Ishii airfoil and the NACA 0012. Therefore, the low lift of the NACA
0012 is governed largely by the low pressure on the pressure side. A
sharp leading-edge of the NACA 0002 leads to a leading-edge
separationwith the negative pressure region.Also, on thepressure side,
the pressure distribution in the forward part of the NACA 0002 is
considerably high. Compared with the NACA 0002, the overall
pressure on the suction side of the Ishii airfoil is equal or slightly higher
than that of the NACA 0002. However, the pressure on the pressure
sideof the Ishii airfoil is lower than that of theNACA0002, particularly
toward the front of the airfoil, whereas the camber of the Ishii airfoil
generates positive pressure on the pressure side. As a result, the NACA

0002 has a slightly higher lift than the Ishii airfoil due to the large
contribution of the comparatively high positive pressure in the forward
portion on the pressure side.AtΔα # 6 deg, as shown inFig. 13b, the
Ishii airfoil and theNACA0012have approximately the samepressure
level on the suction side, as in the case at Δα # 3 deg. A large
difference in the suction sidewas found in the suction peak around the
leading edge and the constant-pressure region in particular. On the
other hand, the NACA 0002 has a shorter constant-pressure region
without a suction peak, although the Ishii airfoil and the NACA 0012
have a sharp suction-peak around the leading edge and a longer
constant-pressure region. Therefore, both the Ishii airfoil and the
NACA 0012 have larger negative pressure distributions on the suction
side than that of theNACA0002.On thepressure side, theNACA0012
can gain only a small positive pressure. Comparedwith the Ishii airfoil,
the NACA 0002 has a higher positive pressure region in the forward
portion, whereas the camber of the Ishii airfoil generates a higher-
pressure region. Because these differences in the forward portion and
in the camber are almost the same, the overall pressure on the pressure
side of the NACA 0002 and the Ishii airfoil is almost the same. As a
consequence, the Ishii airfoil has the highest lift, and both the NACA
0012 and NACA 0002 have approximately the same lift.
In terms of the drag, the Ishii airfoil has the lowest drag for three

angle of attack, as shown in Fig. 12b. The drag of the NACA 0002 is
smaller than that of the NACA 0012 at Δα # 3 deg. However, the
drag of the NACA 0002 becomes larger than that of the NACA 0012
as the angle of attack increases. Details of the drag characteristics at
the angle of attack before a stall angle of attack (Δα # 3 and 6 deg)
are discussed. Figure 14 shows the total drag coefficientCD with the
decomposition into a pressure drag coefficientCDp and a viscous drag
coefficient CDv. We found that the difference in the viscous drag for
each airfoil was considerably small, and the gap in the pressure drag
between each airfoil was considerably large. Therefore, we can

          Ishii Airfoil                            NACA0012                            NACA0002

3 

6 

9 

separation separation separation reattachment

separation reattachment separation reattachment separation reattachment

separationseparation separation

Fig. 11 Comparison of averaged flowfields around Ishii airfoil, NACA 0012, and NACA 0002.

Fig. 12 Comparison of aerodynamic performance.
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deduce that the difference in the pressure drag caused the difference
in the total drag between the three airfoils. Therefore, we focus on the
pressure drag of each individual airfoil.
Figure 15 shows the overall pressure drag on the pressure side and

on the suction side.AtΔα # 3 deg, all airfoils show that the pressure
drag on the pressure side is higher than that on the suction side. In
particular, the NACA0012 has a higher pressure drag on the pressure
side than do the others. These differences are due to the difference in
the shape on the pressure side because the attached flow on the
pressure side is common for all three airfoils. The important parts on
the pressure side are the shape around the leading edge and the
camber in the posterior half of the airfoil. Around the leading edge
(x∕c # 0–0.05), there is a suction peak of the positive pressure
around the leading edge, as shown in Fig. 13a. The drag component in
the forward portion is large because of the large leading-edge radius
of the NACA 0012. Furthermore, the negative pressure downstream
of the maximum thickness point of the NACA 0012 acts as drag. On
the other hand, the drag of the NACA 0002, which has the least
thickness and has the smallest leading-edge radius of the three
airfoils, is considerably low because most of the pressure on the
pressure side acts as a lift, and not drag, due to a shape that is very
similar to that of a flat plate. Despite the fact that the NACA 0002 has
the smallest leading-edge radius of the three airfoils, the Ishii airfoil
has a slightly lower pressure drag on the pressure side than that of the
NACA0002. This is attributed to the camber effect of the Ishii airfoil.
In the forward portion of the camber (x∕c # 0.40–0.60), the
horizontal component of the positive pressure component acts in the
direction of the thrust and consequently reduces the pressure drag.
Thus, the camber on the suction side not only allows for the
enhancement of the lift but also allows a reduction of the pressure
drag. On the suction side at Δα # 3 deg, the NACA 0012 has more
than twice the pressure drag than the Ishii airfoil. The flowfields and
the pressure distribution of the Ishii airfoil and the NACA 0012 are
markedly similar to each other, as shown in Figs. 10, 11, and 13.
However, the flow on the NACA 0012 separates earlier than that on
the Ishii airfoil. A subtle difference in the shape on the suction side

around the separation points between the NACA 0012 and the Ishii
airfoil is due to the flatness. The Ishii airfoil with a smaller curvature
in the shape of the upper surface has a lower pressure-drag
component than that of the NACA 0002, with a larger curvature on
the suction side, particularly downstream of the maximum thickness
point. Therefore, we deduce that the flatness on the suction side
delays the trailing-edge separation and reduces the pressure drag.
With regard to the pressure side at Δα # 6 deg, the NACA 0012

has the largest pressure drag of the three airfoils for the same reason
at Δα # 3 deg. Meanwhile, unlike the case at Δα # 3 deg, the
pressure drag of the Ishii airfoil has a larger pressure drag than that of
theNACA0002. This is due to the smaller effect of the camber that can
reduce the pressure drag in the forward portion of the camber. The
relative angle of the pressure direction to the horizontal line increases
with an increasing angle of attack. As a result, the thrust component of
the pressure in the forward portion of the camber becomes smaller at
Δα # 6 deg. This lowcamber effect results in a larger pressure drag of
the Ishii airfoil. Meanwhile, on the suction side, the pressure drag on
the suction side of theNACA0002 becomes very large. Amajor factor
resulting in the markedly large pressure drag of the NACA 0002 is the
difference in shape of the leading edge. Around the leading edge,
(x∕c # 0–0.1), the horizontal component of the pressure acts as a
thrust and reduces drag. Both theNACA0012 and the Ishii airfoil have
a suction peak around the leading edge. However, only the NACA
0002 has no suction peak. The difference in the pressure at the
narrowed area around the leading edge causes a difference in the drag
reduction and has a significant impact on the drag. This means that a
relatively rounded leading-edge airfoil, such as the NACA 0012 and
the Ishii airfoil with a suction peak, can reduce drag.

V. Summary of Design Guideline for Improvement
of Aerodynamic Performance

From the previous results, important design factors that are
required to increase the lift and reduce the drag of the low-Reynolds-
number airfoil are the camber on the pressure side, the leading edge,

Fig. 13 Comparison of pressure distribution.
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ISHII wing NACA0012 NACA0002 
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CDv 
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ISHII wing NACA0012 NACA0002 

CD 
CDp 
CDv 

a) ∆∆  = 3 degαα b) ∆  = 6 degα
Fig. 14 Pressure drag and viscous drag (CD: total drag coefficient, CDp: pressure drag coefficient, CDv: viscous drag coefficient).
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and the flatness on the suction side. Each feature is summarized as
follows.
Camber: This contributes to the large lift-enhancement and the

reduction of the pressure drag, particularly in the forward
portion of the camber. However, the drag reduction effect works
for a limited range of low angle of attack.

Leading edge: On the suction side, compared to a sharp leading-
edge airfoil, a relatively rounded leading-edge, such as the Ishii
airfoil or the NACA 0012, prevents leading-edge separation.
Furthermore, it reduces the pressure drag and increases the lift
accompanying the suction peak. On the pressure side, the small
thickness and small leading-edge radius, such as those of the
NACA 0002, reduce the pressure drag and increase the lift.

Flatness on the suction side: The flatness from the maximum
thickness point to the trailing edge delays the flow separation
and reduces the pressure drag.

If the previous design guidelines are applied to the Ishii airfoil to
realize further improvement of the aerodynamic performance, it is
expected that airfoils with a flatter shape on the suction side and
thinner shape on the pressure side around the leading edge, such as
the NACA 0002, will have a higher lift-to-drag ratio than that of the
Ishii airfoil.

VI. Conclusions
In this study, to acquire design guidelines for an airfoil shape with

high lift-to-drag ratio at low Reynolds number (Re # 23; 000),
flowfields and aerodynamic characteristics of the Ishii airfoil
were investigated by performing low-density wind-tunnel tests and
large-eddy simulations (LESs). Moreover, the effects of the shape
characteristics of the Ishii airfoil on its flowfield and aerodynamic
characteristics were discussed by making comparisons with the
NACA 0012 and NACA 0002.
The CFD results of aerodynamic data such as lift, drag, and the

pressure distributions were found to be in good agreement with the
experimental results. The Ishii airfoil produced a high lift even at low
angle of attack because a large portion of the upper surface was
covered with an attached flow, although trailing-edge separation
occurs. The separation point moved toward the leading edge with
increasing angle of attack.
The separated shear layer reattached to the surface at α # 4 deg,

and the separation bubble was formed. Then, the lift nonlinearly
increased due to the formation of the separation bubble. As a result,
the Ishii airfoil had a higher lift and lower drag than those of the thin
airfoil of the NACA 0002, which is commonly known to have a high
aerodynamic performance in the low-Reynolds-number regime, and
the maximum lift-to-drag ratio then reached 18.1.
From a comparison of aerodynamics of the Ishii airfoil with the

NACA 0012 and NACA 0002, important design factors required to
improve the aerodynamic performance are found to be as follows:
1) the camber on the pressure side, 2) the flatness on the suction side,
and 3) the shape around the leading edge. There is a general tendency
to emphasize the design of the suction side, but the design of the

pressure side can lead to a much superior aerodynamic performance
at low Reynolds number.
However, airfoil characteristics in general have a strong Reynolds-

number dependency in the low-Reynolds-number region. The design
guidelines suggested in this paper are applicable for a Reynolds
number within the range 23,000 to 46,000, where the Ishii airfoil
presented small Reynolds-number dependence [12]. In an extremely
low-Reynolds-number regime (less thanRe # 10; 000), other design
guidelines will be required after investigating the aerodynamic
performance and flowfields of various airfoils in detail.

Appendix: Ishii Airfoil Coordinate Data
The coordinate data of the Ishii airfoil are given in Table A1.
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ISHII airfoil NACA0012 NACA0002 
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ISHII airfoil NACA0012 NACA0002 

pressure side 
suction side 
over all 

a) ∆∆  = 3 degαα b) ∆  = 6 degα
Fig. 15 Pressure drag divided into pressure side and suction side.

Table A1 Chord-normalized coordinate
data of Ishii airfoil

x∕c y∕c (suction side) y∕c (pressure side)
1 0.005 −0.005
0.95 0.0098 −0.0031
0.9 0.0142 −0.0016
0.175 0.0453 −0.0258
0.15 0.0443 −0.0254
0.125 0.043 −0.0248
0.85 0.0188 −0.0002
0.8 0.0227 0.0004
0.75 0.0268 0.0011
0.7 0.0303 0.0013
0.65 0.0338 0.0011
0.6 0.0368 0.0003
0.55 0.0392 −0.0006
0.5 0.0411 −0.0023
0.45 0.0429 −0.006
0.4 0.0446 −0.0111
0.35 0.0463 −0.0158
0.3 0.0473 −0.0198
0.275 0.0476 −0.0219
0.25 0.0473 −0.0236
0.225 0.0468 −0.0248
0.2 0.046 −0.0254
0.1 0.041 −0.0239
0.08 0.0384 −0.0222
0.07 0.0366 −0.0212
0.06 0.0342 −0.02
0.05 0.0314 −0.0188
0.04 0.0287 −0.0169
0.03 0.0248 −0.0145
0.025 0.0227 −0.0131
0.02 0.0201 −0.0119
0.015 0.0173 −0.0102
0.01 0.014 −0.0085
0.005 0.0098 −0.0061
0.002 0.0058 −0.0037
0.001 0.0036 −0.0026
0 0 0
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 The aim of this study is to find the optimal airfoil for Mars exploration aircraft, which requires high-lift-to-drag ratio. 
However, existing airfoils for flying in the Earth’s atmosphere do not have a high enough lift-to-drag ratio in Mars flight 
condition. The airfoil studied here was designed using a Genetic Algorithm (GA) and evaluated using two-dimensional 
Computational Fluid Dynamics (CFD) without turbulence model (laminar). The objectives in this optimization include the 
maximization of lift and minimization of drag coefficients at only angle of attack of 6 °. The Reynolds number is 2.3 × 104

under the aircraft cruising condition. B-spline curves that connect neighboring control points express the upper and lower 
surfaces of the airfoil. The results show that some typical types of airfoils excel in aerodynamic performance. Most optimal 
airfoils have a large upper surface curvature or a strong curvature at the center of the lower surface. The former feature 
generates a separation bubble that leads to a high negative pressure, and the latter character makes a high positive pressure. 
Both phenomena generate lift force, and yield higher lift coefficient and high lift-to-drag ratio. Furthermore, most airfoils 
on the Pareto front have a thickness less than 10 % of the chord length, which is suitable for the wing structure design of 
the Mars aircraft. 

Key Words:  Optimization, Low Reynolds Number Flow, Airfoil

Nomenclature

Cl :  lift coefficient 
Cd :  drag coefficient 
L :  lift 
D :  drag 
Cp :  surface pressure distribution 
c :  chord length 
Re :  Reynolds number 
x :  chordwise coordinate 
y :  coordinate normal to the chordwise 

1.  Introduction 

Recent research and development in Japan has involved 
work on the Mars exploration aircraft by a working group of 
JAXA/ISAS and university researchers for the Mars 
Exploration with Lander-Orbiter Synergy (MELOS) mission. 
MELOS was proposed for the multi-objective planet 
exploration missions anticipated in the near future. Currently, 
the orbiting satellite, the orbiting satellite and rover have been 
active as major spacecraft. A satellite can take surface pictures 
everywhere, but image resolutions are low. On the other hand, 
a rover observes Martian surface in detail, but only for flatland. 
An aircraft-type explorer has an intermediate ability between 
rover and satellite. It enables large area observation with 
relatively high-resolution image. Aerial observation on Mars 
is also expected to conduct meaningful Martian surface 

surveys such as geomorphic investigations and biomagnetic 
field measurements 1).

The order of the Reynolds number for the Mars flight 
ranges from 104 to 105 owing to aircraft’s size constraint and 
flight conditions. This is partially due to the low Martian 
atmospheric density (which is about one-hundredth that of the 
earth’s) and the low-speed flight for observation. 

Many researchers have reported that the aerodynamic 
characteristics of Mars flight differ considerably from that of 
commercial aircrafts on the Earth owing to the flow 
phenomenon, that is, it is easy to generate laminar separations 
on the upper surface and more difficult to predict vortex 
behaviors around the airfoil. In addition, when Reynolds 
number increases, separation transit to turbulent flow and it 
generates laminar separation bubbles on the upper surface of 
the airfoil. The bubbles make the aerodynamic characteristics 
nonlinear. As concluded in these existing studies, 
conventional airfoils of earth aircrafts cannot satisfy the 
required performance for a flight on Mars 2).

Previous researches have investigated some important 
knowledge about low Reynolds number airfoil 3-5); 1) sharp 
leading edge, 2) flat upper surface, 3) concave down at the 
underside of airfoil, and 4) thinness. These factors have been 
treated as the design guide for airfoils, which are difficult to 
consider owing to their sensitivities of aerodynamic 
characteristics. 

Nonomura et al. and Anyoji et al. have studied Ishii airfoil. 
Ishii airfoil is known as having 2), 3) and 4) features, and has 
a good aerodynamic performance in both of experiment and 

Copyright© 2014 by the Japan Society for Aeronautical and Space Sciences and ISTS. All rights reserved.
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numerical computation 6-7). Hence, it is regarded as the airfoil 
of the main wing of Mars exploration aircraft at present. But 
Oyama et al. have showed a new airfoil that yields a 
lift-to-drag ratio of 17.56, which is 20 % greater than that of 
Ishii, is necessary to design Mars aircraft due to weight and 
size constraints 8).

Oyama et al. and Kanazaki et al. have studied the airfoil 
design of Mars exploration aircraft using multi-objective 
genetic algorithm coupled with two-dimensional thin-layer 
Reynolds-averaged Navier-Stokes (RANS) solver 9-10). Their 
calculation methods have the advantage of low computational 
cost, however, the flow fields of their calculation are probably 
very different from the actual flow field. Although the 
Reynolds number of Mars flight condition is low and flow 
field is almost laminar flow, their calculation methods used 
turbulence models. Therefore, the analyses of vortex 
structures and unsteady flow are not enough. 

The purpose of this study is to find new two-dimensional 
optimal airfoil designs for low Reynolds number condition, 
especially for Mars exploration aircraft using laminar flow 
solver. In this study, airfoil shape is optimized using a 
multi-objective genetic algorithm (GA) associated with 
Computational Fluid Dynamics (CFD) with two-dimensional 
laminar computations without turbulence model. 

2.  Design Approach 

2.1.  Problem definition 
Shape parameterization is an important step in airfoil 

optimization. In this study, two B-spline curves are used to 
generate airfoil shapes because it enables to express various 
shapes with only a few parameters. Two fixed points and six 
movable control points define airfoil shape, and all points 
have x and y coordinate variables (Figure 1). Fixed points 
coordinates are (0, 0) for the leading edge, and (1, 0) for the 
trailing edge. The upper and lower surfaces are expressed by 
two fixed points and three movable points. The total number 
of design parameters is twelve. Table 1 lists the upper and 
lower bounds of the movable control points. The movable 
scopes and area of upper control points are not symmetrical to 
those of lower ones about y=0, because airfoils that have a 
positive camber are likely to have good performance. 

Objective functions are the maximization of lift coefficient 
and the minimization of drag coefficient. Airfoils must have 
the maximum thickness greater than 7 % of chord length at 
somewhere because of main spar installation. On the other 
hand, the minimum thickness, which is almost the same as the 
trailing edge thickness, is not set because wing structure is 
under discussion 11).    
2.2.  Genetic algorithm 

GA simulates the mechanism of evolution, where biological 
populations (consisting of multiple individuals) evolve over 
generations to adapt to a certain environment, using genetic 
operators such as selection, crossover and mutation, and 
consequently can bear the best individual adaptations to the 
environment 12).

This study uses Non-dominated Sorting Genetic Algorithm-II

Fig. 1.  Airfoil shape parameterization using B-spline curves and control 
points. 

Table 1.  Upper and lower bounds of control points.

Control Points Upper Bounds Lower Bounds
x1 0.99 0.66
x2 0.66 0.33
x3 0.33 0.001
x4 0.33 0.001
x5 0.66 0.33
x6 0.99 0.66
y1 0.2 -0.2
y2 0.2 -0.2
y3 0.2 -0.2
y4 0.4 -0.05
y5 0.4 -0.05
y6 0.4 -0.05

(NSGA-II) 13-14) as multi-objective optimization method. 
NSGA-II has advantages for convergence speed and the 
acquirement of Pareto front compared to other existing GAs. 
Pareto front consists of the solutions that are not worse than any 
other solutions in terms of all objective functions (Figure 2). 
Figure 3 shows the algorithm of NSGA-II.  

1. Preparation of parent individuals 
Pt denotes t-th generation of parent population. Initial 
parents P1 are generated randomly over the entire 
design space. 

2. Generation of offspring and evaluation of all 
individuals 
Offspring Qt is generated by using crossover and 
mutation. The number of offspring is the same as that 
of parents, hence, the number of individuals becomes 
twice the size of limitation. The objective functions 
calculate fitness for each individual. 

3. Non-dominated sort 
This sort selects superior solutions. Each individual is 
ranked in this step. The rank number indicates the 
number of superior solutions to itself plus 1, hence, 
the rank 1 solutions are called “non-dominated” 
solutions. This step helps fast convergence because 
elite solutions are surely selected. Pareto front is a 
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virtual line that connects all non-dominated solutions. 
4. Crowding distance sort 

This sort selects solutions that can compose Pareto 
front precisely for the same rank. The degree of 
crowding between the individuals in the objective 
function space, which is called “crowding distance,” is 
considered. Solutions that have long distances 
between their neighbors are selected because they 
form Pareto front smoothly compared with other 
solutions. 

5. Go to step 1 
The selected individuals become the next parent 
population Pt+1. This sequence terminates when 
solutions are converged or iteration count limitation. 

� In this study, blended crossover (BLX-0.5) is used for 
recombination. Mutation takes place at a probability of 10 %, 
and mutation model is uniform. The both numbers of 
population and generation are 100.  

Fig. 2.  Pareto front. 

Fig. 3.  NSGA-II algorithm. 

2.3.  Aerodynamics evaluation 
  In the airfoil optimization process, LANS3D developed by 
ISAS/JAXA is employed to evaluate aerodynamic 
performance of airfoil. Two-dimensional laminar flow 
calculation is conducted 15). Compressible Favre-Averaged 
Navier-Stokes equation is governing equation. The convection 
term is calculated by the SHUS scheme with the 3rd order 

MUSCL interpolation, the viscous term is calculated by the 
second-order accurate central-difference scheme, and the time 
integral is conducted by the 2nd order ADI-SGS method. The 
flow field is assumed to have a laminar flow without 
turbulence. The angle of attack is a 6 °. The Mach number is 
0.2, and the Reynolds number based on the chord length is set 
to 2.3 × 104. In the Reynolds number of this study, the laminar 
flow calculation is confirmed to have enough analysis 
accuracy when an angle of attack is less than stall angle 16).
For each design solution in the optimal process, the grid 
generator using the algebraic method creates a C-typed grid: 
615 grid points in a chord-wise direction and 101 grid points 
in a normal direction (Figure 4). 
  To determine whether the optimal airfoil has a superior 
aerodynamic performance when compared with existing or 
conventional airfoils, Ishii airfoil is selected as benchmark. As 
shown by Oyama et al. 8), an airfoil having 20 % greater 
lift-to-drag ratio than that of Ishii is necessary to design Mars 
exploration aircraft. Ishii airfoil was empirically invented by 
Mr. Ishii for his hand launch gliders, and has decent 
performance in low Reynolds number condition. Figure 5 
shows the shape of Ishii airfoil. In this study, Ishii airfoil is 
also calculated with the same numerical calculation code to 
compare with designed airfoils. Table 2 lists the aerodynamic 
characteristics at the angle of attack with the maximum 
lift-to-drag ratio. Figure 6 shows this flow chart of the 
optimization method using optimization method using genetic 
algorithm with computational fluid dynamics.

3.  Results 

3.1.  Design optimization 
  Each of the design optimization solutions is presented by 
lift coefficient (Cl) versus drag coefficient (Cd), as shown in 
Figure 7. A total of 47 non-dominated solutions were obtained, 
with a strong trade-off between two objective functions. 

Fig. 4.  Grid points around airfoil. 

Fig. 5.  Ishii airfoil. 
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Table 2.  Aerodynamic characteristics of ishii airfoil. 

Fig. 6.  Flow chart of optimization method using genetic algorithm with 
computational fluid dynamics. 

Furthermore, most airfoils on the Pareto front have a thickness 
less than 10 % of the chord length.  

Since this study aims to design an airfoil that has a larger 
lift-to-drag ratio than that of Ishii airfoil, airfoil shapes should 
be classified by not lift and drag coefficients but lift-to-drag 
ratio. However, some airfoils on Pareto front were confirmed 
to have undesirable shape, for example, too large camber. 
Such airfoils are difficult to manufacture and questionable in 
practical performance. Since they have very large lift 
coefficient, not only lift-to-drag ratio but also lift coefficient 
are used to classify airfoils to exclude them. Figure 8 shows 
lift coefficients versus lift-to-drag ratio of all airfoils. The red 
X shows the maximum lift-to-drag ratio of the Ishii airfoil. 

The non-dominated solutions are classified into the 

Fig. 7.  Lift coefficients versus drag coefficients. 

Fig. 8.  Lift coefficient versus lift-to-drag ratio. 

following three groups in order of increasing Cl;
x Class 1: low drag group, 
x Class 2: high lift-drag-ratio group, 
x Class 3: high lift group. 

3.2.  Class 1: low drag group 
Figures 9 and 10 show the time-averaged flow field and the 

pressure profiles of the representative airfoil of Class 1, 
respectively. Class 1 airfoils have the shape characteristics as 
follows; 1) sharp leading edge to make laminar separation, 
and 2) almost flat lower surface. The former generates 
separated flow that makes separation bubbles. They reattach at 

Fig. 9.  Time-averaged flow field around the representative airfoil of 

Class 1.�
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the upper surface and hold high negative pressure from the 
suction peak at the leading edge (Figure 10). The latter 
decreases drag. And, The greater lift coefficient, the larger the 
radius of the leading edge. In other words, the position of the 
maximum airfoil thickness moves gradually to the leading 
edge. The maximum lift-to-drag ratio of the Class 1 airfoils is 
30.95, which is about 140 % higher than that of the Ishii 
airfoil 2, 5, 17).
3.3.  Class 2: high lift-to-drag ratio group 
  Figure 11 shows the average flow field around the 
representative airfoil of Class 2. Airfoils of Class 2 change its 
shape to obtain a higher lift coefficient while maintaining a 
minimally increasing drag coefficient. There are two features; 
1) shallow curve upper surface to inhibit laminar separation 
which increases drag coefficient, and 2) larger lower surface 
curvature than that of Class 1.  
� As shown in Figure 12, the surface pressure distribution of 
the representative airfoil of Class 2 indicates large positive 
pressure at a lower surface. This increase results in a high lift 
coefficient. Thus, Class 2 airfoils obtain a high lift-to-drag 
ratio. The maximum lift-to-drag ratio of the Class 2 airfoil is 
36.0, which is about 179 % higher than that of the Ishii airfoil. 
3.4.  Class 3: high lift group 
  Class 3 airfoils (Figure 13) have higher lift coefficient than 
those of Class 1 and 2. The maximum lift coefficient of Class 
3 airfoils is 2.09, and it is four times higher than that of the 

Fig. 12.  Surface pressure distribution of the representative airfoil for 

Class 2.�

Ishii airfoil at its maximum lift-to-drag ratio. The shapes of 
Class 3 airfoils are following; 1) an archery bow like under 
surface with a flap at the trailing edge to generate high 
positive pressure at the lower surface as shown in Figure 14 5, 

18), and 2) flat upper surface from 30 % to 70 % airfoil chord 
position from the leading edge to generate large separation 
bubbles which make very high negative pressure. Both two 
features result in increase of lift coefficient. 

Fig. 13.  Time-averaged flow field around the representative airfoil of 

Class 3.�

Fig. 14.  Surface pressure distribution of the representative airfoil of 

Class 3.�
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class 1. 

Fig. 11.  Time-averaged flow field around the representative airfoil of 
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4.  Conclusions 

  In this paper, for flight realization of Mars exploration 
aircraft, authors tried to design the optimal airfoil in low 
Reynolds number flow using multi-objective genetic 
algorithm coupled with two-dimensional laminar calculation. 
The optimization result showed that many airfoils, which have 
greater lift-to-drag ratio than that of Ishii airfoil, were found. 
The airfoils on the Pareto front are classified into 3 groups, 
and each airfoil of the groups has different features to have a 
good performance. 

This study concludes that airfoil shape optimization method 
using a GA associated with CFD was successful for designing 
the optimal wing design of the Mars exploration aircraft. The 
next step is to study the aerodynamic flow field of the 
optimized airfoil in detail. It is also necessary to conduct a 
verification experiment using a wind tunnel and to test the 
design with other CFD codes as well. 
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� � � � � Maximize max/d 
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&4"$�ࢫ࣮ࢣ࠸࡞ࡽ࡞࡜㈇ࡀ
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Aerodynamics performance of wings in the propeller slipstream at low Reynolds number region 
- Visualization of flow field on wing surface - 

Hiroki Nagai and Fumiyasu MakinoǊTohoku Univ.ǋ 
 

Key Words : Low Reynolds number, Propeller slipstream, Aerodynamic performance 
 

Abstract 
This study is an investigation of the propeller slipstream interference with wing aerodynamic characteristics at 
low Reynolds numbers. Wind tunnel testing was performed using a wing model of the NACA0012 airfoil and a 
two-blade propeller. The propeller was mounted in a tractor configuration. The Reynolds number was set at 
4.0 x 104 based on the wing chord. Aerodynamic characteristics were measured using a three-component force balance for 
various propeller rotation speeds. The flow field on the wing surface was visualized by using Temperature-Sensitive Paint. 
This flow visualization technique is based on the difference between the heat transfer coefficients in laminar and turbulent 
flows. The results show that the propeller slipstream prevents flow separation. A laminar separation bubble is not formed, 
and therefore, the lift coefficient changes linearly and the drag coefficient is reduced. 
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Low-density wind tunnel tests are carried out using a 1/5-scale model to evaluate the aerodynamic performance of a 
Mars airplane at low Reynolds numbers (Re = 10,000-33,000). Particularly, Reynolds number dependency on the 
aerodynamic characteristics and effects of the elevator are investigated. There is little change of the lift curve and the 
pitching moment in the Reynolds number range from 10,000 to 33,000. The effectiveness of the elevator is not enough for 
responsive pitch control. It is found that the low effectiveness of the elevator is due to a non-linearity of the lift curve of the 
horizontal-tail airfoil and a thinner tail-airfoil having a large lift-curve slope can improve the pitch control. 

Key Words: Mars Airplane, Low Reynolds Number, Aerodynamic Performance, Wind Tunnel Test 

Nomenclature

ac  :  aerodynamic center 
AoA  :  angle of attack [deg] 
AR  :  aspect ratio 
c  :  chord length 

DC :  drag coefficient 
cg :  center of gravity 

LC  :  lift coefficient 
mC  :  pitching moment coefficient 

D  :  drag [N] 
L  :  lift [N] 

tl :  distance from cg to ac of tail  
wl :  distance from cg to ac of main wing 

DL / :  lift to drag ratio 
eR :  Reynolds number 

eG :  elevator angle [deg] 

1.  Introduction 

A Mars airplane with a fixed wing has been considered as 
one of promising new exploration methods.1-4) In Martian 
atmospheric flight, the Reynolds number based on the chord 
length of the main wing becomes approximately 104 to 105

due in large part to the low density of the Martian atmosphere. 
In such a low Reynolds number regime, the flow around the 
airfoil are vastly different from those in high Reynolds 
numbers due to the viscous effects, and it is known that the 
maximum lift-to-drag ratio of smooth airfoils significantly 
deteriorates.5) Therefore, the aerodynamic design of the main 
wing is an important research issue to realize a Martian 
atmospheric flight.  

A great deal of research on airfoil characteristics in the 

low Reynolds number region has been reported in the past 
studies.6-9) Schmitz10, 11) has suggested three shape 
characteristics leading to high aerodynamic performance in a 
low Reynolds number region: 1) a sharp leading edge which 
fixes the separation point at the edge and can improve its 
Reynolds number dependence on the aerodynamic 
performance; 2) a flat upper surface which reduces the 
separation region; 3) a cambered airfoil which gains a higher 
lift than a symmetric airfoil. An airfoil named “Ishii airfoil” is 
one of the airfoils having above features. Mr. Mitsuru Ishii 
who was a world champion of a free flight contest of hand 
launch gliders originally designed Ishii airfoil for a main wing 
of a hand launch glider. In the previous experimental and 
numerical studies of Ishii airfoil,12, 13) it has been clarified that 
Ishii airfoil has a high lift-to-drag ratio (L/Dmax is about 18) 
and little Reynolds number dependence on its aerodynamic 
performance at Re = 23,000. Oyama14) and his group designed 
a Mars exploration airplane with Ishii airfoil as the main wing 
using the multiobjected design exploration methodology. 

In this study, to investigate aerodynamic characteristics of 
the Mars airplane that was designed by Oyama and his group, 
low-density wind tunnel tests were conducted in the Reynolds 
number range from 10,000 to 33,000 using a 1/5-scale model. 
These tests were carried out using a low-density wind tunnel, 
“Planetary Atmosphere Wind Tunnel” at JAXA (Japan 
Aerospace Exploration Agency) that enables aerodynamic 
measurements at low Reynolds numbers down to Re = 8.8 x 
103 (characteristics length = 100 mm) by depressurizing the 
wind tunnel. We focused on the Reynolds number effects on 
basic aerodynamic performance and the elevator effectiveness 
for the pitch control. Besides, the validation study was also 
conducted, compared with the results using a low-speed wind 
tunnel at Kanazawa Institute of Technology (KIT). 

Copyright© 2014 by the Japan Society for Aeronautical and Space Sciences and ISTS. All rights reserved.
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2.  Experimental Method 

2.1.  Wind tunnel 
 Figure 1 shows “Planetary Atmosphere Wind Tunnel 

(PAWT)” at JAXA/ISAS (Institute of Space and Astronautical 
Science). The specification is tabulated in Table 1. This tunnel 
is a low-density circuit wind tunnel. The driving system is a 
counter-rotating axial fan. The outer diameter of the propeller 
is 2.6 m. In the test section, the flow outlet diameter is 1.6 m 
and the flow inlet diameter is 1.9 m. The distance from the 
outlet to the inlet is 3.5 m. Two rotary vacuum pumps are 
connected to the wind tunnel and it takes approximately 30 
minutes to reduce the pressure down to 1/10 atmosphere. Flow 
calibration tests were conducted in the previous study and the 
uniform flow region that is defined as a region where the flow 
velocity is within r 1% dispersion from the mean flow 
velocity covers approximately 35% (area with a diameter of 
550 mm) in the central part of the test section at 1/10 
atmosphere. 

A low-speed wind tunnel at KIT was used for a wind tunnel 
correlation and evaluation of tail airfoil performance. The 
cross section of the test section is 800 mm x 800 mm. The 
flow range is from 2.0 m/s to 13.0 m/s. The turbulence level is 
less than 0.3% when the flow velocity is 3 m/s. 
2.2.  Test Model 

The test model is shown in Fig. 2 and its specification is 
tabulated in table 2. This model is a 1/5-scale model of a Mars 
airplane made of rapid prototyping resin. The airfoil shape of 
the main wing is Ishii airfoil with AR = 5.4. The main wing 
dividing into inner and outer wings has a dihedral angle of 5 
deg. NACA0009 was used as both horizontal- and vertical-tail 
airfoils. The planform of the tail wing is a trapezoidal shape 
(Lower base: 90 mm, Upper base: 60 mm) and the distance 
between each vertical-tail wing is 60 mm. The angle of the 

elevator can be changed by replacing the mounting plate with 
various elevator angles. The incidence angle of the tail is zero.

2.3.  Measurement method and setup 
Figure 3 shows a body axis coordinate system (right-handed 

coordinate system) defining positive direction for the force 
and moments acting on the body as well as its linear and 
angular velocity vectors at the location of a center of gravity 
of the body (cg). The cg is determined at the point located 
30% chord length apart from the leading edge of the main 
wing.

In PAWT tests, a six-component sting force/moment 
balance (LMC-6402-M, NISSHO-ELECTRIC-WORKS) was 
used for the aerodynamic measurement. Aerodynamic force 
acting on the body is so small that the minimum drag falls 
below 1/100 of its rated capacity. Therefore, balance-system 
calibration tests were preliminarily conducted by loading in 
the actual measurement setup condition and then calibration 
curves and each interference coefficient were obtained. 
Meanwhile, in KIT tests, a three-component force/moment 
balance (LMC-3501-5N, NISSHO- ELECTRIC-WORKS) 
was used. The accuracy of the three-component balance is 
higher than that of the six-component balance in the PAWT 
because of its lower rated capacity. 

Fig. 1.  Planetary Atmosphere Wind Tunnel (PAWT). 

Table 1 Specification of Planetary Atmosphere Wind Tunnel 
Tunnel Type low-density closed circuit 

Test Section 1600 mm (Diameter) 

Total Pressure 5 ~ 100 kPa 

Maximum Flow velocity 
㸦1/5 atmosphere㸧

163 m/s 

Working Gas Air  

Fig. 2.  1/5 Scale Model of Mars Airplane. 

Table 2.  Specification of 1/5 Scale Mode. 
Total length 400 mm 
Total width 515 mm 

Main wing 

Airfoil Ishii airfoil 
Chord length 95 mm 

Area 48925 mm2

Dihedral angle 5 deg 

Tail wing 
Airfoil NACA0009 

Horizontal tail area 6283 mm2

Vertical tail area 2116�2 mm2

Fig. 3.  Body Axis Coordinate System.
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Figure 4 shows an experimental setup at the PAWT. The 
test model was supported by the strut from below and installed 
in a direction perpendicular to the ground. The force balance 
was installed in the aft section of the strut and covered by a 
windshield. The angle of attack was varied by shifting the test 
model in a horizontal direction. 

2.4.  Experimental Condition 
  The Reynolds number was changed from 10,000 to 33,000. 
The characteristics length of the Reynolds number was the 
chord length of the main wing of 95 mm. The wind velocity 
was kept at 27 m/s in all cases and the pressure inside the 
wind tunnel was changed in the range from 1/5 to 1/10 
atmosphere when the Reynolds number effect was evaluated. 
Also, the angle of attack was changed from -20 deg to 20 deg. 
The pitching moment was evaluated at the elevator angle of 0 
deg, -5 deg and -10 deg at Re = 33,000. The wind tunnel 
correlation test in the low-speed wind tunnel at KIT was 
carried out at only Re = 33,000. 

3.  Results and Discussion 

3.1.  Wind tunnel correlation 
  A comparison between the PAWT results and the KIT one 
as a wind tunnel correlation at Re = 33,000 is shown in Fig. 5.  

The lift-curve slope of the both results is in good agreement 
though there in a little difference in the maximum lift 
coefficient in high angles of attack. However, there is a large 
difference of the drag-coefficient level while both drag curves 
are similar in the wide angle of attack range. In particular, the 

drag coefficient at the PAWT at the zero angle of attack (CD0)
is approximately twice as large as that at the KIT. This 
difference in drag coefficient is due to a support interference 
effect. In the PAWT tests, the support drag correction was not 
applied yet and the results include its effect. By contrast, in 

(a) Front side 

(b) Top side 
Fig. 4.  Experimental Setup at the PAWT .
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Fig. 5.  Wind tunnel correlation (Re = 33,000).
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the KIT tests, the correction tests were performed and its 
effect was removed from the result. As a result, the drag at the 
PAWT becomes larger than that at the KIT. The effect of 
support drag at the PAWT is currently under investigation. 
The maximum lift-to-drag ratio (L/Dmax) at the PAWT 
becomes lower than that at the KIT that reaches 6.8 because of 
the difference in the drag coefficients. There is a remarkable 
difference in the drag coefficients and L/Dmax between both 
wind tunnel tests, however if the support drag effect is 
corrected, it is expected that the PAWT result approaches to 
the KIT result because the similar change in the drag with 
changing the angle of attack can be found. Therefore, it can be 
concluded that there is a correlation between the PAWT 
results and the KIT one. 
3.2. Reynolds number effect on aerodynamic performance 

Figure 6 shows the Reynolds number effect on the 
aerodynamic performance. Each lift curve changes little 
despite the change in the Reynolds number though there is a 
small non-linearity of the lift curve at $R$ = 4 deg at Re = 
10,000. The lift-curve slope has a high linearity in a wide 
range of the angle of attack and the lift coefficient starts to 
level off at around $R$ = 10 deg where burst of a laminar 
separation occurs in the main wing 12. However, general stall 
characteristics with a drastic lift decrease that is seen in the 
much higher Reynolds number regime are not found in Fig. 
6(a). Instead, the lift coefficient continues to increase up to the 
large angle of attack. At Re = 23,000 and 33,000, drag 
changes little while the drag at Re = 10,000 becomes larger as 
shown in Fig. 6(b) because the viscosity effect becomes 
pronounced. As these results, the L/Dmax reaches 4.5 at $R$ = 
7 deg at Re = 33,000. On the other hand, the L/Dmax at Re = 
10,000 reaches only 3.4 at most due to a larger drag than that 
at Re = 23,000 and 33,000. The moment coefficient about the 
center of gravity (Cmcg) has no Reynolds number dependence 
in the wide angle of attack range from $R$ = -5 deg to 12 deg 
as shown in Fig. 6(d). Furthermore, the longitudinal static 
stability derivatives ( Lcg CCm ww / ) become negative. This 
means that the longitudinal static stability was ensured.  
3.3.  Effectiveness of elevator 
  The aerodynamic performance when the elevator angle (Ge)
is varied from 0 to -10 deg at Re = 33,000 are shown in Fig. 7. 
The lift and drag curves do not change in the positive angle of 
attack though there is a difference both in lift and drag curves 
in the negative angle of attack. 
  The pitching moment characteristics are focused to evaluate 
the effectiveness of the elevator. It is found that there is little 
change in the moment curve between Ge = 0 deg and Ge = -5 
deg and also the trim angle does not change from around 0 
deg. In addition, the trim angle at Ge = -10 deg is 
approximately 3 deg. These results indicate that the 
effectiveness of the elevator has a non-linearity and the 
elevator has very little effect in low elevator-angle range less 
than -5 deg. Therefore, the effectiveness of the elevator is 
exceedingly small. The current design requires a large 
elevator-angle control even for a small pitching control. To 
improve the effectiveness of the elevator, a design change of 
the elevator is required.  
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Fig. 6.  Reynolds number dependency on aerodynamic performance
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3.4. Design guideline for improvement of elevator 
effectiveness

It can be considered as reasons for the low effectiveness of 
the elevator that the interference of the vertical tail or the 
fuselage wakes. As for the former, wind tunnel tests that a 
distance between each vertical tail was expanded from 60 mm 
to 100 mm were conducted. However, it does not affect the 
effectiveness. To investigate the interference of the fuselage 
wakes, the tail was lifted up so that the horizontal tail is 
located above the fuselage. However, this modification also 
does not affect the effectiveness. As a result of a variety of tail 
design changes, the most effective factor against the pitching 
moment is found to be an airfoil shape of the horizontal tail.  
  Figures 8 and 9 show pitching moments of the airplane 
whose tail airfoils are a thin flat-plate with the thickness of 
1.3% of the chord length and NACA0006, respectively. Then, 

the planform of the horizontal tail is not changed. In the 1.3% 
flat plate shown in Fig. 8, the moment curve at Ge = 0 deg is 
changed from that of the original design (the original tail 
airfoil is NACA0009) due to a change of the horizontal-tail 
airfoil. Compared to the results of the original design shown in 
Fig. 7 (c), the trim angle significantly varies even at the low 
elevator angle. At Ge = -5 deg and -10 deg, the variations of the 
trim angle from at Ge = 0 deg are 3.5 deg and 6 deg, 
respectively. Also, in NACA0006, the variations of the trim 
angle from at Ge = 0 deg are 4.2 deg at Ge = -5 deg and 7.8 deg 
at Ge = -10 deg, respectively. Although the variation of the 
trim angle of NACA0006 is larger than that of the 1.3% flat 
plate, the variation of Cmcg in NACA0006 when the Ge is 
changed is slightly smaller than that of the 1.3% flat plate. As 
these results, both the 1.3% flat plate and NACA0006 which 
are thinner tail airfoils than NACA0009 can improve the 
effectiveness of the elevator. 

Figure 10 shows airfoil aerodynamic characteristics of 
NACA0012, NACA0009, NACA0006 and a 1.3% flat plate at 
Re = 20,000 corresponding to the vicinity of the Reynolds 
number based on the tail chord length in the case of Re = 
33,000 based on the main-wing chord length. In such a low 
Reynolds number, it is known that a thinner airfoil has higher 
lift coefficients.15 In thick airfoils such as NACA0012 and 
NACA0009, non-linear increase in lift is found around at AoA 
= 4 deg and the lift-curve slope up to this angle of attack is 
much smaller than those of thinner airfoils such as 
NACA0006 and 1.3% flat plate.  

The moment coefficient about cg at the zero-lift angle of 
attack of the main wing is expressed by the following 
equation: 
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tailwingaccg LtLwmm ClClCC �� (1)

The moment coefficient about the main wing’s 
aerodynamic center (Cmac), the lift coefficient of the main wing 
(CLwing) and the distance from cg to ac of the main wing (lw)
and the tail (lt) are constant regardless of the tail airfoil shape. 
Hence, only the lift coefficient of the tail (CLtail) affects Cmcg

when the tail airfoil is changed.  
If a variation of the zero-lift angle of attack in each tail 

airfoil shown in Fig. 10 is equal when the elevator angle is 
changed, thinner airfoils with larger lift-curve slope are more 
effective for the pitching control of the airplane because thin 
airfoils have higher lift coefficients than those of thick airfoils 
compared with each lift curve at the same angle of attack, 
especially in low angles of attack. Hence, the lift-curve slope 
and its linearity of the tail airfoil is a dominant factor for the 
pitching control. From this perspective, the non-linear 
variation of the lift-curve slope with the elevator angle is 
thought to be the cause of the non-linear effectiveness of the 
elevator shown in Fig. 7(c). It is considered that the lift 
coefficient of the tail airfoil (NACA0009) at Ge = -5 deg is not 
as large as it affects the pitching moment of the airplane. 
However, judging from the variation of the trim angle with the 
elevator angle shown in Fig. 7(c) and Fig. 9, the lift-curve 
slope and the lift curve itself of NACA0009 at Ge = -10 deg is 
estimated as large as the lift coefficient of NACA0006 at Ge =
-5 deg. The aerodynamic performance of the tail airfoil with 
control surface will be also investigated as future works. 
Eventually, the validation of the horizontal tail lift-slope 
coefficient and the tail volume is evaluated by a flight 
simulation.  

4.  Conclusion 

In this research, to evaluate the aerodynamic performance 
of a Mars airplane at low Reynolds numbers (Re =
10,000-33,000), low-density wind tunnel tests were carried 
out using a 1/5-scale model. Reynolds number dependency on 
the lift curve and the pitching moment is found to be little. 
However, depending on the tail airfoil, the effectiveness of the 
elevator was low for responsive pitch control. The low 
effectiveness of the elevator was due to low lift-curve slope 
and a non-linearity of the lift curve of the horizontal-tail 

airfoil. A thinner tail airfoil with linear and large lift-curve 
slope is highly effective. Therefore, the aerodynamic 
performance of tail airfoil strongly affects the effectiveness of 
the elevator in such a low Reynolds number region. 
Improvement of the effectiveness of the elevator is expected 
by changing the current tail airfoil with NACA0006 or a thin 
flat plate though the thickness of the tail for the servo system 
installation should be also considered.  
  The lateral stability and the effectiveness of the other 
control surface such as aileron and rudder have been 
evaluated.  
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Flow field and aerodynamic performance of the Mars airplane with a complete aircraft configuration are analyzed by 

RANS simulations. At the Reynolds number of 3.3x104, a flow field is solved by an unstructured three-dimensional 
compressible CFD solver (LS-FLOW). Here, the Mars airplane is assumed to have the Ishii airfoil as the main wing shape. 
The Ishii airfoil is known as its good performance at the low Reynolds number condition. An objective of the present study 
is to clarify flow structures around a complete aircraft, for optimization of design of the Mars airplane. The results show 
that the features of the aerodynamic coefficients correspond to those of experimental results and the contribution of the 
main wing is significant on the aerodynamic characteristics of the entire airplane.  

 
Key Words:  Aerodynamic Performance, CFD, Low Reynolds Number, Mars Exploration 

 
 

Nomenclature 
b : half span of main wing 
c : chord of main wing 
CD : drag coefficient 
cl : sectional lift coefficient 
CL : lift coefficient 
Cp : pressure distribution 
L/D : lift-to-drag ratio 
Re : Reynolds number 
D� : angle of attack 

 
1.  Introduction 
 

Current and previous missions to Mars have been 
conducted by ground-based rovers and orbiters. Rovers 
provide detailed data on the surface but their reach is limited 
to a small area. On the other hand, orbiting sensors provide 
spatially wide data but their resolution is very low. There is no 
approach which has the intermediate role between rovers and 
orbiters. Thus, the idea of Mars exploration by an airplane has 
been discussed in JAXA/ISAS for several years.  

An airplane design for Mars is very different from the 
conventional airplanes on Earth. First, the Reynolds number 
of the flow condition for the Mars airplane is smaller (Re=105) 
than the typical airplanes on Earth (Re=107) because the 
atmosphere on Mars is much thinner than that on Earth. 
Second, its cruising Mach number becomes high because the 
speed of sound on Mars is smaller than that on Earth and the 
aircraft needs a certain cruising speed to gain sufficient 
dynamic pressure for lift in the thin atmosphere. Because 
aircrafts flying in such a flow condition on Earth are limited to 
high-altitude airplanes, the optimum design of the Mars 
airplane is not well known. 

 

Kojima et al1) have showed that thin airfoils are appropriate 
at the low Reynolds number condition. The Ishii airfoil is one 
of high performance airfoils. Figure 1 shows the shape of the 
Ishii airfoil. The Ishii airfoil has several prominent features: 
(i) the leading edge is round, (ii) the upper surface of airfoil is 
flat, (iii) the lower surface of airfoil has cambered shape. Two 
features (ii) and (iii) correspond to the proposition of 
Schmitz2) for low Reynolds number. Anyoji et al3,4) analyzed 
the aerodynamic performance of the Ishii airfoil using large 
eddy simulations (LES). The results show that the Ishii airfoil 
has a high lift-to-drag ratio in wide range of the angle of 
attack. Thus, the Ishii airfoil is expected to be a good 
candidate as the main wing of the Mars airplane. 

When an airplane is designed, not only an airfoil itself but 
also a wing-body configuration should be optimized. Thus, 
several studies have been conducted to understand effects of a 
wing-body configuration on its aerodynamic characteristics. 
However, those studies mainly focus on the high Reynolds 
number condition, and such effects under the low Reynolds 
number condition have not been discussed well. The flow 
field includes several factors, such as a laminar separation 
bubble, a wing-tip vortex, a wing-body interference and others. 
Therefore, the flow field might be more complicated than the 
high Reynolds number condition. The optimum wing-body 
configuration should be considered and the aerodynamic 
characteristic should be improved. 

In the present study, the flow field with a complete aircraft 
configuration for the Mars airplane is simulated by Reynolds 
Averaged Navier-Stokes (RANS) simulations. The simulation 
result clarifies aerodynamic performance of the current Mars 
airplane design. An objective of the present study is to 
evaluate aerodynamic performances of the Mars airplane with 
varying the angles of attack. 

 
 
 

 

Copyright© 2014 by the Japan Society for Aeronautical and Space Sciences and ISTS. All rights reserved.
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Fig. 1.  Shape of Ishii airfoil. 
 

2.  Flow Conditions 
 

For the simulation to obtain the aerodynamic coefficient, 
the angle of attack (D) is changed from 0 to 12 deg at intervals 
of 2 deg. The Reynolds number (Re) based on the chord 
length and free stream velocity is set to 3.3x104 to compare 
with the experimental result.5) The Mach number is set to 0.2 
to ignore the compressibility. Reference 6) shows an effect of 
the specific heat ratio is negligible in the present Mach 
number region. Thus, the specific heat ratio is set to 1.4. These 
conditions are summarized in Table 1.  

Figure 2 shows the analysis object. Its dimension is based 
on the scale model of the Mars airplane used for the 
experiment. 5) The real Mars airplane has some propellers for a 
propulsion system. For simplicity, propellers are abbreviated. 
The shape of the main wing is the Ishii airfoil with aspect ratio 
of 5.2. NACA0009 is used as the tail wing. The incident angle 
of both the main and tail wing is 0 deg. 

 
Table 1.  Flow conditions. 

Reynolds number 3.3x104 
Mach number 0.2 

Specific heat ratio 1.4 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Fig. 2.  Analysis object. 
 

3.  Numerical Method 
 
3.1.  Flow solver 

The computational code employed in this study is 
LS-FLOW: a JAXA�s in-house, compressible Navier-Stokes 
solver for arbitrary polygons. Numerical fluxes for convective 
terms are evaluated by the SLAU.7) The flow field is assumed 
to be fully turbulent, and the Spalart-Allmaras turbulence 
model8) is applied. Time integration is conducted by using the 
LU-SGS implicit method.9) 
3.2.  Computational grid 

An unstructured grid generator called MEGG3D10) is 
employed for generation of a grid. Here, MEGG3D is able to 
generate hybrid grids that consist of elements of tetrahedral, 
pyramid and prism types.  

Figure 3 shows the grid with a complete aircraft 
configuration for the RANS computation. The grid has 
approximately 2 million nodes and 6 million elements. Near a 
surface, an element type is selected to be a prism type. The 
first element away from the surface is set to be Rec05.0 . 
The distance from the body surface to the computational outer 
boundary is 20c. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Fig. 3.  Computational grid. 
 
4.  Results and Discussions 
 
4.1.  Aerodynamic performances 

The aerodynamic force coefficients as functions of D are 
plotted in Fig. 4. Computational results are compared with the 
experimental results.5) In the two-dimensional airfoil flow 
simulations performed by LES,3,4) the nonlinear lift curve is 
observed around D = 4 deg. However, the lift curve has a 
linearity at�D = 0 to 6 deg in a complete aircraft configuration. 
The experimental result also shows that the lift curve is linear. 
Therefore, the current design of the Mars airplane has the 
linear lift coefficient for a low angle of attack regime. For 
more than D = 8 deg, the lift coefficient is almost constant. 
The drag coefficient curve has a similar trend to the 
experimental result.  

Although the computational result is slightly different 
compared with the experimental result, the computational 
results show a similar trend to the experimental results. Thus, 
the simulation is assumed to capture the dominant feature of 
flow structure. 

 

 
(a) Lift coefficient (CL) 

 

c
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(b) Drag coefficient (CD) 

 

 
 (c) Lift-to-drag ratio (L/D) 

Fig. 4.  Aerodynamic coefficients as function of D. 
 

4.2.  Decomposition analysis 
Figure 5 shows the half body of the Mars airplane from top 

view. The surface of the Mars airplane is divided into four 
panels. In Fig.5, Others represent all the additional objects on 
the Mars airplane such as sensors. Figure 6 shows the 
contribution of each panel to lift and drag coefficients, and 
Table 2 indicates the percentage of the contribution. The lift 
contribution of the main wing is more than 90% for almost all 
D. The lift coefficient of the Mars airplane strongly depends 
on the main wing. The drag contribution of the main wing is 
more than 60% and it is the most dominant element for all D. 
Thus, reducing drag of the main wing improves the 
aerodynamic performance of the Mars airplane. Other panels 
are almost constant with varying D compared with the drag 
contribution of the main wing. At D = 6 deg (steady flight 
angle), the drag contribution of all panels excluding the main 
wing is approximately 24%. Among them, the contributions of 
the body and tail wing are large. In order to improve the 
gliding performance, it is necessary to design a low drag body 
and a tail wing. 

 
 
 
 
 
 
 

Fig. 5.  Divided panel list. 

 

 
(a) Lift coefficient 

 

 
(b) Drag coefficient 

Fig. 6.  Each panel contribution to aerodynamic coefficients. 
 

Table 2.  Component ratio of aerodynamic coefficient. 
(a) Lift coefficient [%] 

D[deg.] Main Wing Body Tail Others 
0 101.43  5.12  -6.81  0.26  
2 97.21  3.60  -1.02  0.21  
4 95.40  3.13  1.29  0.18  
6 94.05  3.01  2.78  0.17  
8 92.55  3.27  4.02  0.16  

10 91.28  3.47  5.06  0.19  
12 89.32  3.60  6.83  0.25  

 
(b) Drag coefficient [%] 

D [deg.] Main Wing Body Tail Others 
0 66.31  9.46  21.98  2.25  
2 67.99  9.88  19.58  2.55  
4 71.38  9.58  16.58  2.46  
6 76.03  8.59  13.36  2.03  
8 83.31  6.61  8.82  1.26  

10 84.96  5.89  8.01  1.13  
12 85.20  5.64  8.11  1.05  

 
4.3.  Time averaged flow fields 

Figure 7 shows an oil-flow image of the main wing. At D = 
0 deg, flow attaches on the upper surface, but flow separates 
and reattaches on the lower surface. At D = 4 to 6 deg, the 
separation and reattachment are observed on the upper surface. 
Flow near a wing-tip is affected by the wing-tip vortex. 
Especially at D = 4 deg, the wing-tip vortex suppresses 
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separation from near the wing-tip to mid-span. From D = 8 to 
12 deg, the flow forms the massive separation from the 
leading edge. This separation and reattachment feature for D 
corresponds to those of the two-dimensional airfoil flow 
computed by LES. 
4.4.  Three-dimensional effects on the main wing 

In order to evaluate the three-dimensional effects on the 
main wing, the pressure coefficient (Cp) distributions on the 
wing section at D = 6 deg (steady flight angle) are plotted in 
Fig. 8. Figure 8 (a) shows the oil-flow image with the 
positions of 3 locations. Subsequent figures include the result 
of the two-dimensional airfoil flow plotted by dash line. 
Figure 8 (b) presenting Cp close to the body shows the effects 
of the wing-body interference. The flow separates and 
reattaches at the trailing edge. The laminar separation bubble 
is longer than on mid-span. Figure 8 (c) presenting Cp on the 
mid-span shows a similar trend to the two-dimensional airfoil 
flow, but the contribution to the lift coefficient from the 
laminar separation bubble decreases. In Figure 8 (d) 
presenting Cp close to the wing-tip, the separation and 
reattachment are not observed and the integration of the 
pressure coefficient on a wing-tip side is greatly decreased by 
the wing-tip effect. The integration of the pressure coefficient 
is lower than that of the two-dimensional airfoil flow in all 
locations. It is noted in detail that the suction peak is 
suppressed and the positive pressure slightly decreases on the 
lower surface. Figure 9 shows the distribution of sectional lift 
coefficients (cl) as the function of normalized span position. 
Sectional lift coefficients are the integration of the pressure 
coefficient. It is clarified that the effect of the wing-tip is 
larger than that of the wing-body interference. 

The result of the two-dimensional airfoil flow shows that 
the lift curve is nonlinear. When the flow regime changes 
from the attached flow to the separated flow, the lift 
coefficient is enhanced by the laminar separation bubble. It 
was reported that this transition of the flow regime makes the 
lift curve nonlinear. Although the same transition is observed 

as shown in Fig. 7, the lift curve is linear in a complete aircraft 
configuration. It is considered that the reason why the lift 
curve becomes linear is due to the three-dimensional effects. 
This might be because the flow change by generation of 
laminar separation becomes milder due to the wing-tip effects. 

 
5.  Conclusions 
 

The aerodynamic performance of the Mars airplane with a 
complete aircraft configuration is analyzed by performing 
RANS simulations. The results clarify the outline of the flow 
field, how the main wing, the body, the tail wing and others 
affect to the aerodynamic performance.  

The decomposition analysis shows the most dominant factor 
to determine the aerodynamic performance is the main wing. 
The main wing has a more than 90% contribution to the lift 
coefficient, and a more than 60% contribution to the drag 
coefficient. To improve the aerodynamic performance of the 
main wing is especially effective toward the optimum design of 
the Mars airplane. The other components contribute 
approximately 10 % to the lift coefficient and 10 to 40 % to the 
drag coefficient. Changing the shape of these components for 
reduction of drag raises the whole aerodynamic performance.  

Three-dimensional effects such as the wing-body 
interference and the wing-tip effect affect the flow regime on 
the upper surface. These three-dimensional effects seem to be 
the reason why the lift curve becomes linear.  
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Fig. 7.  Time averaged surface stream line on the main wing. The lines with notifications S and R indicate the locations of separation and
reattachment. The white arrows indicate the flow direction near wall. 
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Abstract 
Fixed-wing aircraft type Mars exploration system has been studied in Japan. The Mars exploration aircraft must be 
extremely light-weighted because of the thin Martian atmospheric density and the limited payload weight of space 
transportation. The objective of this research is to develop of ultra-light wing structures. Three prototypes of 
ultra-lightweight wing structure were developed; magnesium structure with polyimide film skin, composite structure with 
CFRP and polystyrene foam skin and all-composite structure of CFRP. In this paper, strength test of the prototype 
structures are conducted. In addition, the mechanical characteristics of X-ray irradiated CFRP and adhesives are 
investigated. This paper reports the newest results of these tests.  

1. ǅǅľ

Ƅ×ȩJAXA��Ē)+= 2020Ą�,ŸļĤŐA
ƑĢ� MELOS (Mars Exploration with Lander-Orbiter 
Synergy) ǠƊAǿ8'�>Ȫ�-�(ŸļȢǐŞ.ȩ
�-ǝŴĜŢ-|%)�'ȩvzdz:ãťRxi

tģÄƩ)�0ȩƄ× JAXA :ǘĳ-ãê�<+>
wzLxOOtzi,'ŕǡ�?'�!Ȫ

� ���Ÿļ-ȢǐƇÞ.ƀš(�>Ȫ��/Ÿļ

-Ȉµ.Øƅ-Ʋ 1/3 (�>�ȩãťðą�Øƅ-
100¬- 1ƞą(�=đ<?>Ĩµ�õ��Ȫ5!ë
íǴǹ,��ǬȊ®Ʋ9�=ȩ�-;�+ƇÞ~,

��>ŸļȢǐŞ-ȢǐïƄ,.ȩŘǽ-ǮǱȊº

�ãàȈǙ(�>Ȫ

� ��(ŇƗƢOtzi(.ȩǱȊȥċąAŃ�>

ŹƴƿƺċºirUZ[N(�~ CFRP)ȩNnYEn
ObSFpÇȋ,ŬƑ�ȩ�?<A�Řǽ)�>Ǯ

ǱȊǁŘǽ-ƗƢȍƍAǐ$'�!ȪŇƠ(.ȩ�

Řǽ,nObSFpÇȋAģƉ�áƏ,msEo_

gDtpAƶ6Ç@�!ǁ)ȩ�Řǽ, CFRP Aģ
Ɖ�áƏ,ƍŪňAƶ6Ç@�!ǁȩ�<,áƏy

¥ȆŘǽ-�2' CFRP (Ǘ��!ǁA�? ?Ǥ
��!ƸŎAÜÍ�>Ȫ5!ȩňĶŕǡ-|Ƈ)�

'ȩëíƇÞ~,��>ňĶ-ŞŔƀĖǤȣȩ5!

·ÖyűÖƇÞ~(-ƍŪň-ñũàºƩ,%�'

9ÜÍ�>Ȫ

2. ǣǠǙŧ

� ŸļȢǐŞ-ŗĕǣǠ.ȩÔ 1 ,ƚ�ř+Ş�ă
țčA°ħ)�ȩŞ�ȈȊ. 4[kg])�î�'ȩãú
<,;=łȃǣǠ�Ǥ6<?'�> 1)ȪŇƗƢ(.ã

ú<-ƗƢĚŎ,Û&�ȩ�ǁțðąA 389[g/m2]�
~)�>�)AǣǠǙŧ)�>Ȫ5!Ÿļ(.Ƥȡ

Ʃ�ã���9ǂę�ȩǌȈ�ĳ 5ȩì£ƃ 2)�'ȩ
Ƶ÷ǌȈAŸļƒČ( 10[Gm]ȧØƅ-Ʋ 3.3[G]Ȩ)
ǣî�!Ȫ+�ǁÙ.ȩãú<�ŸļȢǐŞ-ŗĕ

ǣǠĽ,�Ɖ�!Ɩ�ǁÙ)�!Ȫ

Ô 1� ŗĕǣǠŞ�-ățč 
2.1� ȋøŒǁǤ�  
2.1.1 ǁȈȊĦƫĆ  
� 5�ǁ-ŘǽȈȊ-ĦƫĆAŧ8>Ȫ�ȱŞ�£

ǬȊȧkgȨ, �ȱ�ǁUex[m], �ȱ�ǁQz_[m],
�ȱǌȈ�ĳ, �ȱǁÀ[m],Ȑ�Ĕµ��[MPa], ðą
�[kg/m3]ȩȈȊ·Ǽą g[m/s2])�>Ȫƣťµ.£'
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�Œ(Ǫğ�>)�ȩ5!Ĩµ¬ÿ.|ř(�>)

�î�>Ȫ�Œ-ķțčƁ.ȩ}~,Œȥ�-¼¬

-Ȍ�-grxT���!|ř+À�-Q-éÙ(

�>)�î�ȩĨµ,ǃ�đ>ēǙ+À�Aŧ8>

)ȩ�ŒȈȊ Mwb.~Ǣ)+>Ȫ 
Mwb  = (�ȫ�b)nMgbȭ(ȯȫȰt ) 
!"�ȩǌȈƎ,.Œ.¡Ʀ3*ǎ�\zez·ý

(�ȩƆėƎ,.|îķț-œ-ȈȊ- 1/2,+>�ȩ
Ƅï,.·ýȑƋ��>!8ȩ|îķțœ- 2/3ƞą
-ȈȊ(�>)�î�'�>Ȫş,�Œ�á-³

ŒyõȤƩ-ȈȊ Mwr (�>�ȩǁÙ.Ɩ�ǁÙ)

�ȩõȤ-}~,.gDtpǫ�Ɖ,ā 2[mm]-Ğ
=Ƕ�A��>�))�>Ȫ5!õȤ-ȎȔAǧĴ

�>erqzXmAô¢�ȩõȤȎȔA 50 �m [mm] 
)�>Ȫ³Œ.À6 0.3[mm]-ſAǁā£Ú,Ų$'
ȭ�ě,¢?>)�>)ȩõȤ)³Œ-�ơ�< Mwr

.�~,+>Ȫ 
Mwr = 0.0092 � � � c � t � b / m 
łď,ǒƏȈȊ Mws(�>�ȩ12.5�-msEo_A
ėî�>)ȩǒǖ( 40[g/m2]ƞą(�>Ȫ 
Mws = 0.04 � c � b 
+�gDtpAĥƔ�>ĥƔ²Ʃ-ȈȊ.ËB(�

+�Ȫ}ǢA5)8>)�ǁȈȊ Mw.}ǢȮȞ-Î

(�=ȩ 
Mw = (�ȫ�b)nMgbȭ(ȯȫȰt ) + 0.0092�ctb / m + 
0.04 c b 
)+>Ȫ}Ǣ-Ć(ǻĀ-nObSFpȧZK60AȨ
Aėî�!ÝÇ	ȶȲȯƞą)�'9�ǁȈȊ.

450g/m2ċƞą)+=	ƑŚAŶ!�+�
�-ıÑ

ƪ)�'	ǵĄȍƍ�?!ȥċąnObSFp�N

nYEÇȋ
AŒ,�Ɖ�>�)�!
NnYE Mg
Çȋ(�?/ȩ}Ǣ-ĦƫĆ�<Œ-ȈȊ�¼¬ƞ

ą)+=ȩm=4(țðą 300[g/m2]ƞą)+=ƑŚA
 ¬,Ŷǯ�>Ȫ 
2.1.2�� CtonObŋň,;>Ǥ�  
� Ǳȋø-|�¯=«�-ǗǽĝǑAƙǥ�>!8ȩ

CtoȧAl5052ȨnObȧZK60Ȩŋ�<-¯=«�
,;>Ǥ�Aǐ$!ȪǤ�Ï-§ƓAÔ 2,ƚ�Ȫ 

 

Ô 2  |�¯=«�ǁŘǽ¡ǐǤ 
Ǥ�-ƸŎȩõȤÃ0³Œ( 0.3[mm]À-ǗǽAïƄ
(�'�=ȩǱȊ+ǁŘǽAǗǽ�>ĝǑ-ƑǺ.

ƥ$!ȪǤ�Ï.ǁā 500[mm]ȩǁĈȌ 125[mm]ȩ
ǁÀ 6[%]ȧłÀȆ(À�Ʋ 10[mm]Ȩ(CUkN^Ť
.34ïŞ)ÈƩ(�>ȪǤ�-!8ŒÀ6A\z

ez��>�.ǐ@�|ř, 0.5[mm])�ȩnObǗ
-ǁ(țðą. 240[g/m2]ȧïȈȊƲ 15[g]Ȩ(�>Ȫ
Œ.|řķț-!8°Ʈ-Ć)½Ƴ,Ťǲ�(�+

��ȩŒ�á-ȈȊȧƲ 9[g]Ȩ.ĦƫĆ)34È�
�)+$'�>Ȫ 
2.1.3�� NnYE MgÇȋ,;>Ǥ�   
� ş,NnYE Mg ÇȋA�$'¡ǐǤ�ǁ-õȤ
Ȏȭ�ě¬ȩ¾#ǁā 100[mm]ȩǁĈȌ 125[mm]¬
-Ǥ�Aǐ$!ȪƄǐ-NnYE Mg ňĶ-Ǘǽǆ
µ(.�-ã��-ţňŋȧƲ 110[mm] x 130[mm] x 
11[mm]Ȩ-�ƹ.ȗ��)-�(�$!!8ȩĮį
İĠĥÇȧFSWȨAƉ�'NnYE Mg Çȋ)ǻĀ
- AZ31Çȋ)AĥÇ��!ŋAǗǽ�ȩċą-ēǙ
+ŒȆ¬,-6NnYEMgÇȋAƉ�>�)�!Ȫ
FSWď-ŋň-§ƓAÔ 3,ȩǤ��!ǁAÔ 4,
ƚ�Ȫ 
 

 
Ô 3� ¯=«�°-ňŋ 

 

 
Ô 4� NnYEÇȋAƉ�!Ǥ�ǁŘǽ 

 
+��-Ǥ�(.ȩCBªƆ 2) AƉ�'ȩmsEo_

gDtpA Mg )ǏƔ�ȩǁǒƏAčĚ�'�>Ȫ
NnYEMgÇȋ)|ǉMgÇȋ-ĥÇȆ(9·ý}
-Ðȟ.ǭ�'�<�ȩ�-55grE^Ï-Ǘǽ

,ȃƉÅǆ(�>)ǂ�'�>ȪǤ�Ï-ȈȊ.

4.0[g]ȧ320[g/m2]Ȩ(�=ȩgDtpß¬;=ǋĂȈ
�Ȫ�?.ƦȆ-õȤ-6Ğ=Ƕ�Ȇ�ã��ȩǁ

FSW
���

�
�
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ā-ƕ�Ǥ�Ï(.�-Ďȝ�ã��!8(�>Ȫ

+�msEo_gDtp-|Ȇ,Ɛ�ƈ�'�>�ȩ

�?.ǏƔĽ-Öµ(ǁŘǽ�ǋĂàč�'�5$

!��ÁÓ(�>ȧƀ,°ƼȆȨȪ°ƼčƁ.ǁÙ-

ĖǆAƍĪ�>}(ȈǙ(�>-(ȩ°Ƽ,³ŒA

¢?'čƁA�ġ�ȩ5!ǏƔŨ¤)ýƞ-ıÑ,

;=òƪÅǆ)ǂ�'�>Ȫ  
 
2.2  ƍƍŪňyCFRPǁ�;0 CFRPIztQxm
T[^ǁ-Ǥ�ƸŎ  
2.2.1 ŗǙ  
� Ô 5 -Ǘ�Ôț,ƚ�;�+ȩŸļĤŐǈƣŞ-
�ǁŘǽAǣǠȩǤ��!ȪǁáƏ,.ƍŪ�ƃ 80
�-ƍŪňAȩUez)sh,.ǘÇň(�> CFRP
AƉ�!Ȫ 

 
Ô 5� ǘÇň)ƍŪňǗ�ǁŘǽ-Ôț 

 
� 5!Ô 6 ,ƚ�;�,ȩáƏ�0,¥ȆŘǽȧU
ezȩshȨ-�2'A CFRP (Ěč�!IztQ
xmT[^ǁ9ǣǠǗ��!ȪÔ 6(1)�ȩǁő�<
ǁƦĹÊ 440[mm]�ǀ,}¼Ǟ���'�>Ȇ¬A
ƚ�ȩ(2)��-�ǀ�<ǁƦ5(-ǁŘǽAƚ�'
�>Ȫ 

 
(1)� ǁő�<}¼Ǟ�ǀ5(-ǁŘǽ 

 
(2)�  }¼Ǟ�ǀ�<ǁƦ5(-ǁŘǽ 

Ô 6� CFRPIztQxmT[^�ǁŘǽ-Ôț 
 
ƑŚ)�>țðą 389[g/m2]�~,�>!8,.ȩÔ
5ȩ6 -REV(�?/ 238[g]�~,�+�?/+<
+�Ȫ�ÒƍŪňyCFRPǁ.ȩ£ǬȊA 224.5[g](ƍ
ŪňȩCFRP-6-ǬȊ. 204.5[g]ȩ�?<-ĥƔ,
ēǙ+ĥƔ²ȊA 20[g])ȩCFRPIztQxmT[^
ǁ. 238[g])ȩƑŚțðąAŶ!�ǣǠ)�!Ȫ�
��Ǥ�(.ȩƍŪň-ŤȈ�ėî;=ã��ȩ5

!ĥƔ²Aėî;=â��Ɖ�!�)+*,;=ȩ

£ǬȊȧțðąȨ�ƍŪňyCFRPǁ. 291.3[g](486[g/
{])ȩCFRPIztQxmT[^ǁ. 336[g](598[g/{])
)+=ȩƑŚțðąAǮ�>ƸŎ)+$!Ȫ 
2.2.2 ċċą±ĖǤȣ  
� ş,Ǥ��!ǁAƉ�'ȩ¡Ƿ�!ŸļƇÞ(-

Ƶ÷ǌȈ,ò�>ċą±ĖǤȣAǐ$!Ȫ°Ƿ�!

ǌȈŉ�AØƅƇÞ,ǀ�ĩ�>)ȩ¼ǔǁ(.

7.56[kgf]-ǌȈ)+>Ȫ 
Ǥȣ(.ȩǌȈAǁț,|ř,¬ÿ��>!8,

Sz^Ɓ-Ȉ=Aǁ£�,��ȩǁ-!@6AŴî

�!Ȫ!@6-àºAǚ>!8ȩĐ�,Sz^-ō

ĳAß:�'ȩƵ÷ǌȈ,ǵ&�;�ïȣ�!Ȫǁ

-!@6.ȩǁƦ-°Ƽ)ďƼ�? ?,cE^P

zTA�''ǠŴ�!ȪǠŴƸŎAÔ 7 ,ƚ�Ȫ5
!Ô 8,ȩƍŪňyCFRPǁ, 7.56[kgf]-ǌȈA��
!ȕ-řèAƚ�Ȫ 
� Ǥȣ-ƸŎȩƍŪňyCFRPǁ.ǣǠǙŧ(�>ǌ
Ȉ,ǃ�>�)�(�!Ȫ�<,ǌȈAÄ=ȓ�!

ď9ȩǁŘǽ,3)B*àč�+��)�ƙǥ�?

!Ȫ���ȩCFRPIztQxmT[^ǁ.ǣǠǙŧ
AŶ!��)�(��ȩ1.2[kgf]-ǌȈ���$!Ľ
ź(Nr[NȜ�ƙǥ�?!!8ȩǤȣA�Š�!Ȫ

�-;�+Ȃ��«!ÁÓ)�'.ȩ¥ȆŘǽ(ƀ,
�Œ)-þƌ�ǂ�<?>ȪCFRP IztQxmT[
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»¬(.+�$!ÅǆĖ��>Ȫ�ďȩ¦ąŘǽǟ

ŌAǐ�ȩÁÓƢĻAǐ�Ȫ 

 
Ô 7� ǌȈǤȣƸŎ 

 

 
Ô 8� Ǥȣřè(ƍŪňyCFRPǁ) 

 
3. CFRPƉƉĥƔ²ċąǤȣ  
3.1 ǤȣĹũ  
�ǁŘǽ,�Ɖ�?> 2 ŮĖGmLSŜǇĥƔ²

-ĲóƻƇÞ~(-ŞŔƎƀĖAǧ2>!8ȩĥƔ

²-�BķćĊĥƔǤȣAǐ$!Ȫţň- CFRP .
isiuOA 2 ōơù�!9-A�Ɖ�!ȪƉ�!
ĥƔ²Aǒ 1,ƚ�Ȫ 

 
ǒ 1� ĥƔ²�ř(ĀųƘº) 

ÉƝ ůÇſưą Ƙºŉ� 
AV138+HV998 80,000 [MPaȸs] 23 [°C]/8hour 

AW136N+HY994 10,000 [MPaȸs] 23 [°C]/24hour 

 
�<,}Ǣ 2 ƟȠ-ĥƔ²,ȩĲóƻȄǍň)�

']xJǗ-lvx`E^rE_AŰ·�!Ȫ

AV138+HV998,. 0, 2, 5 [wt%]-´Ç(lvx`E
^rE_AŰ·�ȩAW136N+HY994,. 0, 2, 5, 10, 
20, 30 [wt%](Ű·�!ȪƘºŉ�.ĀųƘº(Table 
1))ŽƘº(100 [°C]/30min.)- 2ǻ=(�>Ȫ 
 
3.2 ǤǤȣƸŎ  
ƽǰAćĊ�BķĔµȩśǰAlvx`E^rE

_Ű·ƃ)�!OrgAȩAV138+HV998 AÔ 9 ,ȩ
AW136N+HY994AÔ 10,ƚ�Ȫ 

  
(1)ĀųƘº � � � � (2) ŽƘº 
Ô 9�  ćĊ�BķĔµ(AV138+HV998) 

 

  
(1)ĀųƘº (2) ŽƘº 
Ô 10� ćĊ�BķĔµ(AW136N+HY994) 

 
ïȣ-ƸŎȩ*#<-ĥƔ²(9ŽƘº��!Ĺ

�ȥ�ĥƔċą�đ<?!Ȫ5!lvx`E^rE

_-Ű·ƃ�ĥƔċą,Ďȝ�ȩAW136N+HY994-
ŽƘº-ÝÇAȓ�'ȩŰ·ƃ�}�>,%?'ǋ

Ă(.�>�ĥƔċą.�~�!Ȫ 

 
4. XƻƻżóǤȣ  
4.1 ǤȣƑƎ  
� ĥƔ²-ĥƔċą.ĲóƻȄǍň-Ű·,;=ĉ

5>�ȩǓŀ�>ĲóƻȊ�ß�'9�~�>)ǂ

�<?>!8ȩłȃ+ĲóƻȄǍňŰ·ƃAȅî�

>ēǙ��>Ȫ;$'ȩĥƔ²- X ƻ,;>¸ºƀ
ĖAǧŐ�!Ȫ 
4.2 ǤȣǕǀÃ0ǤȣĹũ  
� X ƻƍƈǕǀ. JAXA/ISAS -ǕǀA�Ɖ�!(Ô
11)ȪżóƻȊ.XzP[^, CuAƉ�ȩ8.04 [keV]
-GbtMzȊ(Ǥȣž 1 %�!= 9.23�106 
[photon/cm2]żó�!Ȫ�?.ȩŸļĤŐǈƣŞ�C
toaFpSzt_À�Ʋ 3.2[mm]-JiWt,ĭ
ǳ�?!ƁĘ(ȩ20 ĄȎ-ïëí,Ŀș�!ÝÇ,
ƒČ�>gH^xĳ(�>Ȫ 
 

  
Ô 11� XƻƍƈǕǀ(JAXA/ ISASěŃ) 

 
4.3 ǤǤȣƸŎ  
� Xƻżóď,ćĊǤȣAǐ$!ƸŎAÔ 12ȩ13,
ƚ�ȪǤȣĽȎ-ȇÇ}ȩAV138+HV998,.ȩ0, 5 
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[wt%]ȩAW136N+HY994,.ȩ0, 5, 10, 20 [wt%]-´
Ç(lvx`E^rE_AŰ·�!Ȫ 
 

 
(1)� ĀųƘº� � � � (2) � ŽƘº 

Ô 12� Ĳóƻżóď-ćĊ�BķĔµ(AV138+HV998 
 

  
(1)� ĀųƘº� � � � (2) � ŽƘº 

Ô 13� Ĳóƻżóď-ćĊ�BķĔµ(AW136N+HY994) 
 
�� 3.2Ʈ-ƸŎ)Ťǲ�>)ȩĀųƘº-ÝÇȩXƻ
Ażó��!Ĺ�Ʋ 1.5ȷ2 �-ĥƔċą-Ê}�ǚ
<?!Ȫ�?.ȩX ƻAżó��!�),;$'ĥ
Ɣ²-¬è�ŏŝ�!ÅǆĖ�ǂ�<?>Ȫ���ȩ

X ƻAżó��!Ǥȣž-Ĺ�ȚżóĽ-Ǥȣž;
=9ćĊǤȣ5(-ƷȁĽȎ�Ȍ�$!�)�<ȩ

ĽȎƷȁ,;>¬è-Ƹ0%��ċ�+$!ÅǆĖ

9ǂ�<?>Ȫ 
ŽƘº��!ÝÇ,.ȩX ƻAżó��!Ĺ�ȩ

34ÈƩ�ǋĂ~Ò>ĥƔċąAƚ�!Ȫ�?.ȩ
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Research and Development of Propulsion Device of Mars Exploration Airplane  
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Abstract 
A development of a propulsion device of a Mars exploration airplane is being carried out. The propulsion device 

consists of propellers and electric motors. It is necessary for realizing the Mars exploration airplane to reduce the device 
weight. In order to reduce the weight, highly efficient propellers and motors are required. In the present paper, efforts put 
into development of the propulsion device are described.  
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Table 1 Weight and dimensions of motor system 

 Weight (kg) Dimension 
(mm) 

Motor 
Rotor: 0.07 0.28�2 

=0.56 � 66� 6.5 Stator: 0.19 
Bearing: 0.2 

Driver 0.17 120� 180� 1.0 
Instrumentation 
and margin (5%) 0.18 - 
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(a) ƨÐ A 

 
(b) ƨÐ D 

 
Fig. 1 Aifoil for propeller blade 4) 

 

 
Fig. 2 Measurements of lift-drag ratio 4)  
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Table 2 Design parameter of propeller 
Forward speed U =50 m/s 
Tip speed ratio �=U/R� = 0.4 
Number of blades B = 4 

Thrust coefficient CT = Thrust
1 2�U 2�R2

= 0.371  

Propeller radius R = 0.25 m 
� = Angular velocity of propeller (rad/s) 

  

� � � �  
(a) Original blade              (b) Skewed blade 

Fig. 3 Blade planform6) 7) 
 
 

 
(a) Original blade 

 
 

 
(b) Skewed blade 

 
Fig. 4 Pressure distribution on blade surface and pressure 
contour on axial cross section around blade 7) 
 

, Table 2)Ɔ�ǚ:%	;ȉ_hmVĀŪ, Fig. 
3)Ɔ�Ȉƨýp+¤ƣ�9 30%+�ƥ?ƨ+*�:
uĈ)MPREkG��CfLWgĀŪ&ȈăǖƼ

?r�� Skewed ĀŪ%	;ȉ�<9+ 2 ĀŪ)"

$ġ§ȈUgFȈ©ŭ?ƿş��&�=Ȉtƪ&

6)ǂƿĽ�)
�;©ŭ� 65-70%%ȈĹĎ(ò, 
Ǆ59<(�!�ȉ���ȈCFD ƽŀ?ƴ!�&�
=ȈFig. 4)Ɔ�8�)ƨǺ+Ì§ò
8.ƨƏŝ+
ňǜ)Ú�(Ǣ
�Ų�$
;�&�ı9�&(!

�ȉCfLWgĀŪ%,ƨƏŝ,ƨƏ%Ų��+3

3qř0&ŝƱ�+.$
;ȉnĭȈSkewedĀŪ%
,M\kĭ½uÛ�ǔ�9ƨƏ)��$Ą�)¥Ǹ

ŝ�ǉÌǺŪ)Ų�ȈƨƏǔ�%,ƨƏŝ&n�&

(!$
;ȉƨƏŝ+ŝƱ,ƨǺp?ǚǠ�;�5

ƨǺÌ§,�q�$
;ȉ"3:CfLWgĀŪ%

,ȈƨpǺ¤ƣ�ǔ+ŝ�ƨ+ģ§?Ö¨�;��

SkewedĀŪ%,ƨpǺ¤ƣ�ǔ+ŝ��%(��ƨ
Əŝ�Ƥŝ&(:ƨǺp+Ì§?�q��;�&%

6ģ§?Ö¨��$
;ȉ�<3%+åȃƟł%,

�+8�(ģ§+ŹŲōň+Ǣ
,`iae©ŭ)

Ú�(Ǣ
?r�$
(
�Ȉ~ă,ȈĬ�(A`

imQ&�$ƨƏŝ)8;ǉÌ©ł?ƊŇź)ų


�Ȅ©ŭ«+·ƬĊ?ņǀ�;yä%	;ȉ 
3.3. __hmV+AMaFUő&hBYgNĨ+
UhmVC^)"
$ 8) 

3.1ƕ%Ɔ��ƨÐ D?ų
$ Table 2+�ŉȆ�
��ƨƏÀǛő+4ĸǣ(�?ų
�ȇ%Ȉ

Adkins-Liebeck +ĭŖ)8:`iae?ǂƿ��&
�=Ȉģĕő�Ú�(ƨÐ?ų
�)6ǯ>9�©

ŭ�Úõ)�q�;�&� CFDƽŀ)8:�ı��ȉ
Fig. 3 (a) )Ɔ��ƨÐ A?ų
�_hmV&őǐ�
�&�=ȈƨÐ D?ų
�Ôº),ƨÐ A?ų
�
Ôº)ő1$ƨýǬ�ë��(!$
�ȉnƯ)ƨ

ýǬ�ë��AMaFUő�Ú��(;&ǅêĘĕ

�Ŝì�;&
� ť�	;�ȈţĲÚŒĽ�%,

ƨýǬŜì)��hBYgNĨ�q)8;īǺĘĕ

+Ö¨+¦º�Ú��Ȉ©ŭ��q��6+&Ʃ�

9<;ȉ(
ȈƨýǬ�ë��(!�±È,ƨÐ D
,ƨÐ A )ő1$ģ§�Ĩ�Ú�
�5 4)Ȉ»�ġ

§+`iae?ǂƿ�;&Ú�(ƨǺƊ�ĉƺ(�

(;�5%	;ȉ�p+8�)ţĲÚŒĽ�%,ǚ

ô+Ʈƌōų`iae&ŷ(:ȈAMaFUő?Ö

7��&�®Ɯ)©ŭpİ0,"(�9(
�&�

ı9�&(!�ȉ��%ĺƂƋ%,Ȉ©ŭ)é�;

AMaFUő&hBYgNĨ+�<�<+©ł+U

hmVC^?ǆ1�ȉ���ȈƨÐĊƬ)"
$,Ȉ  

-  151 -



 
(a) Influence of number of blade, B at � = 0.3  
 

 
(b) Influence of tip speed ratio, � for B = 2  
 
Fig. 5 Propeller efficiency versus propeller radius. 
Influence of blade planform can be compared. Forward 
speed and thrust coefficient are fixed at U = 50 m/s and 
CT = 0.371. 8) 
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Fig. 6 Aerodynamic characteristics of propellers with the 
blade A4 and the blade D2.  
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Fig. 7 Experimental apparatus. 9) 
 

 
Fig. 8 Picture of experimental setup in the wind tunnel at 
Osaka University. 9) 
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Fig. 9 Lift and drag coefficients versus angle of attack  
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1B06　火星探査を実現する軽量な太陽電池およびバッテリの開発
豊田裕之, 高橋優, 嶋田貴信, 大山聖（JAXA 宇宙科学研究所）

鷲尾英俊（シャープ株式会社）
小出和也、大登裕樹（古河電池株式会社）�

Development of Lightweight Solar cell and Battery for Mars Missions 
Hiroyuki Toyota, Yu Takahashi, Takanobu Shimada and Akira Oyama (ISAS/JAXA) 

Hidetoshi Washio (SHARP Corporation) 
Kazuya Koide and Hiroki Ooto (The Furukawa Battery Co., Ltd.) �

Key Words: Solar Cell, Battery, Power System, Mars �
Abstract 

This paper describes the development of IMM3J solar cells and stainless steel laminate lithium ion pouch cells, which will be 
essential technologies for the Mars explorers such as airplanes and rovers. The efficiency of the IMM3J solar cells were 
increased by 9% by optimizing the structure for the solar spectrum at the Martian surface. The vibration tolerance of the 
stainless steel laminate pouch cells restrained by CFRP bands were demonstrated. The specific energy of 115.5 Wh/kg can be 
achieved by using the demonstrated structure. ��
1. はじめに
JAXAの火星着陸探査技術実証ワーキンググループ

では、2020年代の火星探査を目指し検討を進めてい
る(1)。火星表面で活動する探査機は、太陽電池とバッ
テリから電力を得るという点では、宇宙空間を飛翔す
る衛星と同様である。ただし、探査機が火星表面に到
達するには重力に逆らいつつ安定して降下する必要が
あり、質量削減に対する要求は非常に厳しい。そこで
我々は電源コンポーネントの大幅な軽量化を図るため、
出力密度（W/kg）の高い太陽電池パネルと、エネル
ギー密度（Wh/kg）の高いバッテリの開発を行ってい
る。
通常の宇宙用太陽電池は、宇宙空間の太陽光スペク

トルに最適化されている。しかし火星表面に到達する
光のスペクトルは、火星大気を通過することで変化す
る(2)。そこで我々は最新型の逆積み格子不整合型3接
合太陽電池(3)をベースに、火星表面の太陽光スペクト
ルに最適化した太陽電池セルを開発した。
火星探査飛行機やローバに必要なバッテリ容量はバ

10 Ah前後と比較的小容量で、従来の宇宙用電池には
該当するものがない。また、エネルギー密度の面でも
より高い性能が必要である。そこで我々は、通常のAl
ラミネートに代えてSUSラミネートをケースに用いた
リチウムイオン電池を開発してきた。
本稿では、これらの太陽電池、バッテリの開発状況

を報告する。����

2. 火星用太陽電池セル

2.1.　多接合太陽電池の構造
地上の太陽光発電システムの多くは、SiやCIGSを

材料に用いた太陽電池を用いる。一方で人工衛星や探
査機に対しては、太陽電池パネル面積の制約が非常に
厳しいため、太陽電池セル自身のコストは高いが、遙
かに高い効率を実現する多接合太陽電池が使われる。
中でも次世代を担う太陽電池として期待されているの
が、逆積み格子不整合型（Inverted Metamorphic,
IMM）3接合太陽電池である。その写真を図1に、構
造を図2に示す。

図2 IMM3接合太陽電池の構造

InGaP (1.9 eV)

GaAs (1.42 eV)

InGaAs (1.0 eV)

櫛形電極

裏面電極

図1 IMM3接合太陽電池

第58回宇宙科学技術連合講演会講演集
2014年11月12日䡚14日 長崎ブリックホール

JSASS-2014-40㻠㻞

ⓒ日本航空宇宙学会
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IMM3接合太陽電池は、InGaP、GaAs、InGaAsの
3種類の太陽電池（サブセル）を積層して構成され、
受光面から裏面に向かってサブセルのバンドギャップ
エネルギーが小さくなる。半導体はバンドギャップよ
りも大きなエネルギーを持つ光のみを吸収するため、
あるサブセルを透過した低エネルギーの光は背後のサ
ブセルで吸収される。その結果、広い波長範囲の光を
吸収すると同時に、3つのサブセルを直列接続して高
電圧化することで、発生電力を高めている。各サブセ
ルの発生電流は、放射線劣化を考慮したうえで互いに
等しくなるよう設計されるのが特徴である。 
また、IMM3接合太陽電池セルは厚みが約10 µmと

非常に薄いため、図1に示すように柔軟で曲面にも実
装可能である。従来の太陽電池は固く割れやすいため、
高剛性の太陽電池パネルに貼り付ける必要があったが、
IMM3接合太陽電池セルは軽量で柔軟なパネルに実装
しても問題がなく、出力密度（W/kg）の向上につな
がる(4)。IMM3接合太陽電池と薄膜軽量パネルの組み
合わせは、2014年9月14日に打ち上げられた科学衛星
「ひさき」に副ミッションとして搭載された次世代電
源系要素技術実証システム「NESSIE」で、軌道上実

証を行っており、将来のミッションに向けたデータを
蓄積中である(5)。 

2.2. 火星用IMM3接合太陽電池の特性 
太陽光スペクトルとIMM3接合太陽電池セルの分光

感度特性を図3に示す。地球近傍の宇宙空間の太陽光
スペクトルは、大気を通過していないという意味で
Air Mass 0（AM0）と呼ばれる。火星は太陽から約
1.5 AUの距離にあり、火星近傍の太陽光はスペクト
ル形状はそのままに強度が(距離)‒2に比例して減衰し
たものになる。火星表面の太陽光は、さらに火星大気
を透過したものである。火星大気の透過率は波長に対
して一定ではなく、火星表面に到達する光は650 nm
より短波長側で特に大きく減衰する。その結果、この
波長に感度を持つInGaPサブセルの発生電流が特に大
きく減衰する。 
IMM3接合太陽電池セルを構成する3つのサブセル

は電気的に直列接続されているため、InGaPサブセル
の発生電流低下は、IMM3接合太陽電池セル全体の発
生電流の低下に直結し、変換効率を低下させる。そこ
で、IMM3接合太陽電池セルに次の変更を加えること

図3 太陽光スペクトル（上）とIMM3接合太陽電池セルの分光感度特性（下）
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で効率向上を狙い、火星表面で活動する探査機に適す
る太陽電池セルを試作した。 
• 650 nm以下の波長領域における光量低下を補
うため、InGaPサブセルを厚くする。 

• 発生電流が過剰になるInGaAsサブセルのバン
ドギャップエネルギーを増すことで吸収端を
短波長側にシフトし、発生電流を絞ると同時
に発生電圧を高める。 

この効果は、図3下の分光感度特性から読み取るこ
とができる。すなわち、InGaPセルの感度が長波長側
に拡大し、その分GaAsセルの感度の立ち上がりが長
波長側にシフトした。またInGaAsセルの長波長側の
吸収端が、短波長寄りにシフトした。 
試作した火星用IMM3接合太陽電池セルの評価には、

火星表面太陽光を模擬した光源を用いる必要がある。
そこで、火星大気の吸収を模擬する光学フィルタを製
作し、ソーラーシミュレータに取り付けた。光学フィ
ルタの特性を図4に示す。短波長側に透過率の著しい
落ち込みがあるが、図3下の分光感度特性からわかる
とおり、この波長で太陽電池の感度はほとんどないた
め、問題ない。 
火星用IMM3接合太陽電池セルの評価に用いた模擬

太陽光は、次の2種類である。 
• AM0 
• 火星表面（火星大気通過後） 
評価対象とした太陽電池セルは、次の3種類である 
• AM0用IMM3接合 
• AM0用IMM3接合に対し、InGaPサブセルを厚
くしたもの 

• AM0用IMM3接合に対し、InGaPサブセルを厚
くし、InGaAsサブセルのバンドギャップエネ
ルギーを増したもの 

その結果を図5に示す。 
まず、AM0光を照射した場合（図5 (a)）、短絡電

流（Isc）は、改良を加えた2種類の太陽電池で等し
く、AM0用太陽電池のIscはそれより大きい。これ
は、InGaPサブセルを厚くしたことでGaAsサブセル
の発生電流が小さくなり、これが太陽電池セル全体の
発生電流を制限したためである。開放電圧（Voc）
は、InGaAsサブセルのバンドギャップエネルギー
（Eg）を高めたものが、他の2種類よりも高く、狙い
通り発生電圧が高まったことがわかる。 
続いて、火星表面の太陽光を照射した場合（図5 (b)）

のIscは、大小関係がAM0光を照射した場合と逆転
し、狙い通りにInGaPサブセルを厚くしたものが大き
な値を示した。Vocは、AM0光を照射した場合と同様

の傾向である。最大電力（Pmax）を比較すると、
InGaPサブセルを厚くしInGaAsサブセルのバンド
ギャップエネルギーを高めた太陽電池セルは、AM0
用太陽電池セルに対し約9%高い値を示し、効率向上
を達成することに成功した。 ��
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図4 火星大気を模擬する光学フィルタの特性

(a) AM0光照射

(b) 火星表面太陽光照射

図5 各種IMM3接合太陽電池セルのIV特性
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3. SUSラミネートリチウムイオン電池 

3.1. 宇宙用電池の課題 
数種の宇宙用電池のエネルギー密度を図6に示す。

(a)は電池セルの値、(b)は複数の電池セルを組み合わ
せ衛星取り付け治具に収めた状態の値である。GYT 
100 Ah, 50 Ahはジーエス・ユアサテクノロジー製、
はやぶさとあかつきは古河電池製、れいめいは民生品
をポッティングし宇宙環境耐性を持たせたものである。
SUSラミネートは我々が開発中の電池で、後ほど詳述
するが、紙面の都合からあわせて図6に記載した。 
まず電池セルのエネルギー密度（図6 (a)）を見る

と、民生品のAlラミネート電池であるれいめいが突出
して高い。GYT製電池とはやぶさおよびあかつきの電
池は宇宙用に開発されたもので、打ち上げ時の振動や
衝撃、真空中での長期充放電サイクルに耐えるため、
堅固な金属缶ケースに収められ、したがってエネルギー
密度は相対的に低い。電池容量とエネルギー密度が正
の相関関係にあるのは、電池容量は内部容積にほぼ比
例するが、ケースを構成する金属板の厚みはそれに比
例しては増加しないためである。 

次に、電池ユニットのエネルギー密度（図6 (b)）
を見ると、宇宙用電池の場合で、電池セル単体（図6 
(a)）の7割～8割の値に低下する。ただし民生品であ
るれいめいの電池は、真空中での膨張を防ぐために樹
脂でポッティングしたうえで金属製ケースに収められ
たため、エネルギー密度は半分以下に低下し、他の宇
宙用電池と変わらない値になった。 
ここに挙げたような従来の宇宙用電池では、火星探

査航空機や火星ローバの要求を満たすことは難しい。
その理由は、これらの探査機が衛星よりも遙かに小さ
いことと、重力場の中で活動することである。特に火
星探査航空機は全体質量が数kgと軽量で、これに1セ
ルあたりの質量が1 kg程度もあるような電池を載せる
ことは、いかにエネルギー密度が高かろうともきわめ
て難しい。ローバは飛行機に比べれば遙かに重いが、
重力場の中を降下するフェーズが存在するため、質量
制約は非常に厳しい。また、いずれのミッションも、
要求される電池容量は10 Ah程度と小さい。 

3.2. SUSラミネートリチウムイオン電池の仕様 
火星探査航空機や火星ローバの要求に応えるため、

我々はSUSラミネートで電池ケースを構成した10 Ah
級のリチウムイオン電池を開発してきた(6)。その外観
を図7に、主な仕様を表1に示す。また、エネルギー密

定格容量
10 Ah（4.1 V充電） 
11 Ah（4.25 V充電）

定格電圧
3.7 V（4.1 V充電） 
3.75 V（4.25 V充電）

質量 ＜ 330 g

外形寸法 184 × 154 × 8.4 mm
（電極含まず）

エネルギー
密度

118 Wh/kg（4.1 V充電） 
129 Wh/kg（4.25 V充電）

表1 SUSラミネートリチウムイオン電池の主な仕様

図7 SUSラミネートリチウムイオン電池
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図6 宇宙用電池のエネルギー密度
(b) 電池ユニット

(a) 電池セル
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度は図6 (a)にも示した。従来の宇宙用電池に比べ、大
幅に高いエネルギー密度を達成できたことがわかる。 
また、通常の使用では4.1 Vを満充電電圧と規定し

ているが、回数を限定、あるいは容量劣化の増大を許
容し得る場合は、4.25 Vまで充電を行うことで、安全
に11 Ahの容量を得ることができる。 
民生品のリチウムイオン電池の多くは、整形が容易

で軽量なAlラミネートケースを用いるが、真空中では
膨張し電池特性を著しく低下させる。これに対し剛性
の高いSUSラミネートケースは、真空中でも膨張せず、
電池特性の低下を招くことはない。Alラミネートリチ
ウムイオン電池との真空中充放電挙動の比較や、電池
セル単体での機械環境試験結果は、既報(6)を参照され
たい。図8は、真空中での100% DOD（放電深度）充
放電サイクル試験時の、SUSラミネートリチウムイオ
ン電池の容量維持率である。1000サイクル後でも89%
の容量を維持し、良好な特性を示している。 

3.3. 振動試験 
電池をユニットに組み上げる際、金属缶ケースの宇

宙用電池では、セルをスタックして面圧をかけて拘束
する。しかしSUSラミネートケースは金属缶ケースほ
どの強度はないため、異なる取り付け方法の検討が必
要である。 
SUSラミネートリチウムイオン電池は、真空中でも

セルケースが大きく変形することはないが、長期運用
中にはガスの発生により徐々に内圧が高まる可能性が
ある。高い信頼性を得るためには、特にセル中央付近
の膨張を防ぐことが望ましい。 
また、電極は薄い金属箔であり、強度が低い。ここ

に接続した電線が振動・衝撃印加時に振動すると、電
極上の電線接続部に大きな加重が集中することになる。
また、電極を通じてラミネートケースや内部構造に機
械的な負荷がかかることも避けたい。したがって、ラ

ミネートケース、電極、電線が相対位置を大きく変え
ないよう構造的にサポートする必要がある。 
以上の考えに基づき試作した拘束具を図9に示す。2

つの電極とセル中央を覆う帯状のCFRP板 (t=1.5mm) 
を、SUSラミネートケースの形状に合わせて成型した。
この拘束具を用いてSUSラミネートリチウムイオン電
池を加振器に取り付けた様子を図10に示す。加振台に
は4点で固定した。 
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図8 真空中100% DOD充放電サイクル容量維持率

図9 CFRP板の簡易な拘束具を取り付けた
SUSラミネートリチウムイオン電池

表2 加振条件
正弦波振動

ランダム振動
20～100 Hz +3 dB/Oct
70～260 Hz 0.35 G

260～400 Hz ‒6 dB/Oct
400～1000 Hz 0.15 G

1000～2000 Hz ‒4 dB/Oct
Over All 17.0 Grms

10～100 Hz 10 Grms

図10 拘束具により加振器に取り付けられたSUS
ラミネートリチウムイオン電池
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加振中は電池を3 A（0.3 C）で放電し、端子電圧
をモニタした。また、加振前後に充放電特性を取得し
て比較した。加振条件は表2に示す。 
試験の結果、加振中の電池電圧に脈動は見られなかっ

た。また、試験前後で充放電特性に有意な変化はなかっ
た。したがって、この構造で十分な強度を実現できる
ことが確かめられた。 
また、電池セル、CFRP製拘束具、接着剤、電線50 

cm程度を含んだエネルギー密度は84.4 Wh/kgとなっ
た。電池セル単体のエネルギー密度は118 Wh/kgで
あるから、それに対し7割強まで低下したことになり、
拘束具のさらなる軽量化が望まれる。 
今回の試験で得たデータから、現在の拘束具の強度

は過剰であり、厚みや面積を削減し軽量化する余地が
ある。質量削減案の一例を図11に示す。今回試験した
図9の拘束具に対し、CFRP板厚を1.5 mmから1 mm
に変更するとともに、赤いハッチの部分を削除する案
である。これに加えて充電電圧を4.25 Vにすると、エ
ネルギー密度は115.5 Wh/kgまで向上する。この値
は図6 (b)にも示した。従来の宇宙用電池のエネルギー
密度が100 Wh/kg以下であるのに対し、遙かに高い
エネルギー密度を達成することができる。 
今後は、多数のセルをスタックして搭載する拘束具

を試作し、実用化に向けた検討をさらに推し進める。 

4. おわりに 
本稿では、火星表面における太陽光スペクトルに最

適化した太陽電池の設計および試作結果と、SUSラミ
ネートをケースに用いた電池セルの振動試験結果を報
告した。いずれも要素技術としては完成度が高いと自
負しているが、実用に供するためには搭載方法をはじ
めとした周辺技術の開発が欠かせない。2020年代の
火星探査機打ち上げを目指し、確実に開発を進めてゆ
く所存である。 ��
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Abstract: An attitude sensing system using thermopile sensors and inertial sensors was proposed. The output model of the thermopile sensor was 

constructed from the calibration experiment and the theoretical calculations. The estimation algorithm of the attitude angles was developed from the 
sensor output models using extended Kalman filter. Because thermopile sensor output correlates with attitude to the ground directly, the error of inertial 
sensors can be compensated. Additionally, the proposed system consists of commercial low-cost product. Numerical simulations and experiment were 
carried out and the performance was validated. Experimental result shows that the proposed system has precision of approximately 1.2°.  
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ᡭࡿࡍ㸪ಟṇ࡛࡜ࡇࡿ࠼ຍࢆࢱ࣮࣓ࣛࣃࡢࣝࢹࣔࢧࣥࢭࣝ

ἲࢆᥦ᱌ࡿࡍ㸬�
����㸪�	��ᘧ࡛㏆ఝࡣࣝࢹࣔࢧࣥࢭࣝ࢖ࣃ࣮ࣔࢧࡓࡋ㸪㐠

⏝᮲௳ࢱ࣮࣓ࣛࣃ࡚ࡗࡼ࡟㸪 ଴ܸǡ ǡܣ ࡋ࠿ࡋ㸬ࡿࡍኚ໬ࡀ�݊
ࡽ࠿࣒ࢬࣜࢦࣝ࢔ጼໃゅ᥎ᐃ࡛࡜ࡇࡿࡍᕤኵࢆ⨨㓄ࢧࣥࢭ

଴ܸࡢᙳ㡪ࢆ㝖ཤ࡛ࡿࡁ㸬ܣ࡛ࡇࡑǡ ࡍ᥎ᐃ࡟᫬ྠ࡜ጼໃࢆ�݊
࣮࣓ࣛࣃࣝࢼ࣑ࣀ㸪ࡣࢱ࣮࣓ࣛࣃࣝࢹ㸬ࣔࡍᣦ┠ࢆ࡜ࡇࡿ
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��

����
�

���
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᪉
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ࣟ
࣮
ࣝ
ゅ
�°�

�
�
�	�
���
�
��
	�

� � �� �� 	� 	�

ࣆ
ࢵ
ࢳ
ゅ
�°�

᫬㛫 ���

┿್

ᥦ᱌ᡭἲ

ᚑ᮶ᡭἲ

ᥦ᱌ᡭἲ� ᚑ᮶ᡭἲ�

࣮ࣟࣝゅㄗᕪ�
���ሾιሿ� ���
� �����
᭱኱್ሾιሿ� ����� ���
�

�ゅㄗᕪࢳࢵࣆ
���ሾιሿ� ����� �����
᭱኱್ሾιሿ� 
���� ���
�
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��	��
�

଴ǡܣࢱ ݊଴ࢫ࢔࢖ࣂ࡜ኚືܣୠ୧ୟୱǡ ݊ୠ୧ୟୱࡿࡍ࡜ࡿ࡞ࡽ࠿㸬�
� � ሺ݇ሻܣ ൌ ଴ܣ ൅ �ୠ୧ୟୱሺ݇ሻܣ �
���

� � ݊ሺ݇ሻ ൌ ݊଴ ൅ ݊ୠ୧ୟୱሺ݇ሻ� �
	��
ࡣኚືࢫ࢔࢖ࣂࡢࢱ࣮࣓ࣛࣃ � ḟ⣔࡛ࣔࣝࢹ໬ࡿࡍ㸬ᚑࡗ
࡚᥎ᐃᑐ㇟ࡢ≧ែ᪉⛬ᘧ㸪ほ ᪉⛬ᘧࡣ௨ୗࡿ࡞࡟࠺ࡼࡢ㸬�
�� � ࢞ሺ݇ ൅ ͳሻ ൌ ሺ࢞ሺ݇ሻሻࢌ ൅ ࢜ሺ݇ሻ� �

��

�� � ࢟ሺ݇ሻ ൌ ሺ࢞ሺ݇ሻሻࢎ ൅ ࢝ሺ݇ሻ�� �
���

�� � ࢞ሺ݇ሻ ൌ

ۏ
ێ
ێ
ێ
ۍ ሺ݇ሻࢗ
࣓ୠ୧ୟୱሺ݇ሻ
ௗ௕ሺ݇ሻࢇ
ୠ୧ୟୱሺ݇ሻܣ
݊ୠ୧ୟୱሺ݇ሻے

ۑ
ۑ
ۑ
ې
�� �
���

� � ࢟ሺ݇ሻ ൌ ൤ ሺ݇ሻࢂ
��୫ୣୟୱ୳୰ୣሺ݇ሻ൨ࢇ �

��

� � ൫࢞ሺ݇ሻ൯ࢌ ൌ

ۏ
ێ
ێ
ێ
ێ
ሺ݇ሻࢗۍ ൅ οݐ

ʹ ࢗሺ݇ሻሺ࣓ܾሺ݇ሻሻࢗ
ሺࡵ െ ሻ࣓ୠ୧ୟୱሺ݇ሻݐοࢼ

ௗ௕ሺ݇ሻࢇ
ሺͳ െ ୠ୧ୟୱሺ݇ሻܣሻݐ஺οߚ
ሺͳ െ ሻ݊ୠ୧ୟୱሺ݇ሻݐ௡οߚ ے

ۑ
ۑ
ۑ
ۑ
ې

� �
���

� � ൫࢞ሺ݇ሻ൯ࢎ ൌ ൤ ሺ݇ሻሻࢗሺࡼࢀࢎ
ሺ݇ሻ࢈ࢍ ൅ �ௗ௕ሺ݇ሻ൨ࢇ �
���

� � ࢜ሺ݇ሻ ൌ

ۏ
ێ
ێ
ێ
ۍ ૙
࣓࢜ሺ݇ሻ
ሺ݇ሻࢇ࢜
஺ሺ݇ሻݒ
ے௡ሺ݇ሻݒ

ۑ
ۑ
ۑ
ې
� �����

� � ࢝ሺ݇ሻ ൌ ൤࢝ࢂሺ݇ሻ
��ሺ݇ሻ൨ࢇ࢝ �����

�
௨ୖ࡟ࣝࢹࣔࡢᑐ࡚ࡋᣑᙇ࣐࢝ࣝࣥࢆࢱࣝ࢕ࣇタィࡋ㸪

ࣙࢩ࣮࣑ࣞࣗࢩ㸬ࡓࡋㄆ☜ࢆ⬟ᛶ࡛ࣥࣙࢩ࣮࣑ࣞࣗࢩ್ᩘ

ࣥ᮲௳ࢆ➨ � ࡢᶵయጼໃ࡜ຍ㏿ᗘእ஘ࡓࡋ㸬༳ຍࡍ♧࡟⾲
ᒚṔࣝࢼ࣑ࣀࡣ᮲௳࡛ྠ࡜ࣥࣙࢩ࣮࣑ࣞࣗࢩࡢᵝ࡛ࡿ࠶㸬�
࣑ࢩ㸪ࡋ࡜▱ᮍࡣ����㸪����ᘧࣝࢹࣔࢧࣥࢭࣝ࢖ࣃ࣮ࣔࢧ
ࡣܣࢱ࣮࣓ࣛࣃ࡚࠸࠾࡟ࣥࣙࢩ࣮ࣞࣗ ࡽ࠿	���� ࡲ�	����
࡛㸪݊ ࡣ ��
�
ࡽ࠿ ��
㍑ṇヨ㦂ࡣࢀࡇ㸬ࡓࡏࡉኚ໬࡛ࡲ��
�࡚࠸࠾࡟ ᮲௳ �㸦Ẽ  ��r㸧ࡽ࠿᮲௳ 	㸦Ẽ  �r㸧࡛ࡲ
ኚ໬ࢆ࡜ࡇࡓࡋᶍᨃࡿ࠸࡚ࡋ㸬࡚ࡋࡑ�
��㸪�
	�ᘧ࡛᭦᪂ࡉ
ฟຊࢧࣥࢭࣝ࢖ࣃ࣮ࣔࢧ㸪࡚ࡗ౑ࢆࢱ࣮࣓ࣛࣃࣝࢹࣔࡿࢀ

ண ್ࢆィ⟬ࡓࡋ㸬ࡓࡲ㸪࣮ࣞࢫ࢔࢖ࣂࡢࣟ࢖ࣕࢪࢺㄗᕪ

㸪ࡣ࡛ࣥࣙࢩ࣮࣑ࣞࣗࢩ㸬ࡿࡍ࡜▱᪤ࡣࢼ㸪࠸ᚑ࡟���ᘧࡣ
ඹศࡢࢬ࢖ࣀ࣒ࢸࢫࢩࡓࡋタィ࡛௬ᐃࡢࢱࣝ࢕ࣇ࣐ࣥࣝ࢝

ᩓ⾜ิࡽ㸪ほ ࡢࢬ࢖ࣀඹศᩓ⾜ิࡌྠ࡜ࡾ኱ࡢࡉࡁṇつⓑ
Ⰽ㞧㡢ࢬ࢖ࣀ࣒ࢸࢫࢩࢆ㸪ほ ࡚ࡋ࡜ࢬ࢖ࣀ༳ຍࡓࡋ㸬ẚ

㍑ࡵࡓࡢ㸪ᚑ᮶ᡭἲ㸪ࡢࢧࣥࢭࣝ࢖ࣃ࣮ࣔࢧኚື࡞࠼⪄ࢆ

�㸬ࡍ♧ࡶ᥎ᐃ⤖ᯝࡢᥦ᱌ᡭἲ࡛࠸
ᶵయጼໃࢆ᣺ືࡢࡁ࡜ࡓࡏࡉᚑ᮶ᡭἲࡧࡼ࠾ᥦ᱌ᡭἲ࡛

➨ࢆጼໃ᥎ᐃ⤖ᯝࡢ �	ᅗ࡟㸪᥎ᐃܣࢱ࣮࣓ࣛࣃࣝࢹࣔࡓࡋǡ
➨ࢆ݊ �
ᅗࡍ♧࡟㸬ࡋࡔࡓ㸪ጼໃ᥎ᐃ⤖ᯝࡣ᥎ᐃࢡࡓࢀࡉ
�㸬ࡿ࠸࡚ࡋࢺࢵࣟࣉ࡚ࡋኚ᥮࡟ゅ࣮ࣛ࢖࢜ࢆࣥ࢜ࢽࢱ࣮࢛
㸪ࡵࡓࡿ࠸࡚ࡋኚືࡀࣝࢹࣔࡢฟຊࢧࣥࢭࣝ࢖ࣃ࣮ࣔࢧ

㸪⣙ࡣᡭἲ࠸࡞ࡋ៖⪄ࢆኚືࣝࢹࣔ ��� ᚋࡽ࠿ㄗᕪࡀᚎࠎ

➨㸦ࡿ࠿ࢃࡀ࡜ࡇࡿ࠸࡚ࡗ࡞ࡃࡁ኱࡟ �	ᅗ㸧㸬୍᪉ࡓࡲ㸪
ࡃ⢭ᗘⰋࡶܣࢱ࣮࣓ࣛࣃࡢࣝࢹฟຊࣔࢧࣥࢭࣝ࢖ࣃ࣮ࣔࢧ
᥎ᐃࡀࡿ࠸࡚ࡋ㸪ࡢ࡚࠸ࡘ࡟�݊ࢱ࣮࣓ࣛࣃ᥎ᐃㄗᕪࡣ኱ࡁ
➨㸦࠸ �
 ᅗ㸧㸬࣮ࣟࣝゅ㸪ࢳࢵࣆゅࡢ᥎ᐃㄗᕪࢆ ��� ್
➨㸦ࡓࡋ኱್࡛ホ౯᭱࡜ 
⾲㸧㸬ࣔ ᥦ᱌ࡿࡍ៖⪄ࢆኚືࣝࢹ

ᡭἲࡣ㸪⪃៖࠸࡞ࡋᡭἲ࡜ẚ࡚࡭⣙ � ಸࡢ⢭ᗘ࡛࡜ࡇࡿ࠶
�㸬ࡿ࠿ࢃࡀ

➨ �⾲� �௳᮲ࣥࣙࢩ࣮࣑ࣞࣗࢩኚືࣝࢹࣔ
οݐ� ������
��ࢼ ����ሺͲǤͲ͹͵ ͲǤͲͻ ͲǤͲͳሻ�
�ܣ ����	㹼����	��
݊� ��
�
㹼��
���

�ࣝࢹ㸦ᥦ᱌ᡭἲ㸪ࣔࡽ
ኚື⪃៖㸧�

����ሺͲǡ Ͳǡ Ͳǡ Ͳǡͳǡ ͳǡ ͳǡ��
ͷͲǡ ͷͲǡ ͷͲǡͲǤʹͷǡͳሻ ൈ ͳͲିସ�

�ࣝࢹ㸦ᥦ᱌ᡭἲ㸪ࣔࡽ
ኚື⪃៖ࡎࡏ㸧� ����ሺͲǡ Ͳǡ Ͳǡ Ͳǡ ͳǡ ͳǡ ͳǡ ͷͲǡ ͷͲǡ ͷͲሻ�ൈ ͳͲିସ�

�ሺᥦ᱌ᡭἲሻࡾ ����ሺʹͷǡ ʹͷǡ ʹͷǡ ʹʹͷͲǡ ʹʹͷͲǡ ʹʹͷͲሻ ൈ ͳͲି଺�
��ሺᚑ᮶ᡭἲሻࡾ ����ሺ�ʹʹͷͲǡ ʹʹͷͲǡ ʹʹͷͲሻ ൈ ͳͲି଺�

�

�

�
➨ �	ᅗ� ጼໃ᥎ᐃ⤖ᯝ�

�

�

�
➨ �
ᅗ� �᥎ᐃ⤖ᯝࢱ࣮࣓ࣛࣃࣝࢹࣔ

�
➨ 
⾲� ጼໃゅ᥎ᐃㄗᕪ�

�

ᥦ᱌ᡭἲ�
㸦ࣔࣝࢹኚື

⪃៖㸧�

ᥦ᱌ᡭἲ�
㸦ࣔࣝࢹኚ

ື⪃៖ࡎࡏ㸧

ᚑ᮶ᡭἲ�

࣮ࣟࣝゅ�
ㄗᕪ�

���ሾιሿ� ����� 	��
� 
��
�
᭱኱್ሾιሿ� 
���� ����� �����

�ゅࢳࢵࣆ
ㄗᕪ�

���ሾιሿ� ��
	� ���
� 
����
᭱኱್ሾιሿ� 
�	�� ��	�� �
�	�

���
�
��
��
	�

ࣟ
࣮
ࣝ
ゅ
[°
]

┿್ ᥦ᱌ᡭἲ㸦ࣔࣝࢹኚື⪃៖㸧
ᥦ᱌ᡭἲ ᚑ᮶ᡭἲ

�	�
���
���
�
��
��

� � �� �� �� ��

ࣆ
ࢵ
ࢳ
ゅ
���

᫬㛫 ���

����
����
���
����
����

ࣃ
ࣛ
࣓
࣮
ࢱ
�ܣ
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ࣃ
ࣛ
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⯟✵Ᏹᐂᢏ⾡� ➨ �
ᕳ� �����ᖺ��

��
��

���� ᐇ� ド� ᐇ� 㦂�

���� ᐇ㦂ᴫせ� � ࡛ࣥࣙࢩ࣮࣑ࣞࣗࢩ್ᩘ࡚࠸࠾࡟❶
ጼໃゅ᥎ᐃ⢭ᗘ᳨ࢆドࡀࡓࡋ㸪ᚓࡓࢀࡽ⢭ᗘ࣮࣑ࣞࣗࢩࡣ

ኚື㸪ጼໃゅࣝࢹຍ㏿ᗘእ஘㸪ࣔࡸࢬ࢖ࣀࡓ࠼୚࡛ࣥࣙࢩ

ኚືࡢᒚṔ࡟౫Ꮡࡿࡍ㸬࡚ࡗࡀࡓࡋᐇ㝿ࡢ㐠⏝࡛ࡢ⢭ᗘ࡜

࡜ࡇࡿࡍ⏝฼ࢆࢧࣥࢭࣝ࢖ࣃ࣮ࣔࢧ࡛ࡇࡑ㸬࠸࡞ࡋ⮴୍ࡣ

㸪ᒇእ࡛ጼໃゅ᥎ࡵࡓࡿࡍᐇ⎔ቃ࡛ホ౯ࢆ⢭ᗘྥୖࡿࡼ࡟

ᐃᐇ㦂ࡓࡗ⾜ࢆ㸬�
㸪ᅇ㌿㍈࠸⏝ࢆࣝࣂࣥࢪࡿࡍᅇ㌿࡟㸪࣮ࣟࣝ᪉ྥࢳࢵࣆ

ゅ㸪ࣟࢳࢵࣆࡋ ィࢆฟຊࢱ࣮࣓ࣙࢩࣥࢸ࣏ࡓࡅ௜ࡾྲྀ࡟

࣮ࣝゅࡓࡋ࡜ࢫࣥࣞ࢓ࣇࣜࡢ㸦➨ ��㸪��ᅗ㸧㸬ࣂࣥࢪ࠾࡞
࡛ࣝィ ࡓࡋゅᗘࡣ࡟ㄗᕪࡀ⣙㸯°ྵࡿࢀࡲ㸬᥎ᐃࡿ࠸⏝࡟
ゅ㏿ᗘ㸪ຍ㏿ᗘ࡟ࣝࣂࣥࢪࡣタ⨨ࡓࡋ VectorNav ࡢ♫
➨㸦ࡓ࠸⏝ࢆ������ �⾲㸧㸬ࡣࢀࡇゅ㏿ᗘ㸪ຍ㏿ᗘࡶ࡜࡜
ࡢᕷ㈍ࡿࡍฟຊࡶጼໃゅࡓࡋ᥎ᐃ࡟ ࣃ࣮ࣔࢧ㸬ࡿ࠶࡛���
ࡁ㸪࡛ࡋ⨨㓄࡟࣮ࢸࢫࡓࡋᅛᐃ࡟ࣝࣂࣥࢪ㸪ࡣࢧࣥࢭࣝ࢖

ࡋ࡟࠺ࡼࡿධࡀࡳࡢᾏ㠃㸪኱Ẽࡧࡼ࠾ᆅ㠃࡟ど㔝ෆࡅࡔࡿ

�㸬ࡓ
� �

�
➨ �⾲� ������௙ᵝ�

࣓࣮࣮࢝� VectorNav 

㔜㔞� 15 g 

�ࢬ࢖ࢧ 36ൈ33ൈ9 mm 

ศゎ⬟� ൏����ι 

����� ᐇ㦂᮲௳� ᆅ㠃ࡢ�����ࡽ࠿఩⨨ࢆࢧࣥࢭ࡟ᦚ㍕ࡋ
ࡽ࠿ࣝࣂࣥࢪ㸬ࡓࡋ⨨タࢆࣝࣂࣥࢪࡓ �㍈᪉ྥ ఩ࡢ����
ࣝࣂࣥࢪࡣ⥺㸪ᾏᓊࡾ࠶ࡀᾏᓊ࡟⨨ �㍈࡟ᑐ࡚ࡋ┤஺࡚ࡋ
ࡣ㸬ᆅ⾲㠃 ᗘࡿ࠸ 	�Υ㸪ᾏ㠃 ᗘࡣ �
Υ㸪Ẽ  	
Υ㸪
ᛌᬕ࡛㞼㔞ࡰ࡯ࡣ �㸬ࡓࡗ࠶࡛�
��� � 㛫ᡭື࡛ࢆࣝࣂࣥࢪ᣺ືࡏࡉ㸪ࢢࣥࣜࣉࣥࢧ࿘ᮇ�

������࡛ゅ㏿ᗘ㸪ຍ㏿ᗘ㸪ࢧࣥࢭࣝ࢖ࣃ࣮ࣔࢧฟຊ㸪������
࡜ࡶࢆࢱ࣮ࢹࡓࡋ㸬ᐇ㦂࡛ ᐃࡓࡋグ㘓ࢆጼໃゅ᥎ᐃ್ࡢ

࠸⏝ࢆฟຊࢧࣥࢭࣝ࢖ࣃ࣮ࣔࢧຍ㏿ᗘ㸪ࡧࡼ࠾㸪ゅ㏿ᗘ࡟

࡚᥎ᐃࡿࡍᥦ᱌ᡭἲ㸪ࢧࣥࢭࣝ࢖ࣃ࣮ࣔࢧฟຊ࠸࡞࠸⏝ࢆ

ᚑ᮶ᡭἲ㸪ᕷ㈍ࡢ 㸬ࡿࡍẚ㍑ࢆጼໃゅ᥎ᐃ್ࡿࡼ࡟������
ጼໃゅ᥎ᐃࡢ࣒ࢬࣜࢦࣝ࢔タィ᮲௳ࢆ➨ � 㸬ࡍ♧࡟⾲
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Flight control in the Mars climate 
Hirotaka Hiraguri and Hiroshi Tokutake(Kanazawa University) 
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Abstract 
A research group from Japan is considering a Mars exploration project using an airplane. The possible mission 
purpose is the climate observation. A number of technical problems are involved, such as the development of available 
guidance, navigation, and control systems on Mars in the unknown disturbance such as dust devil. In this presentation, 
the cruise flight in the Mars climate was simulated and feasibility study was performed. 
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࡚ࢀࡽ▱ࡀ࡜ࡇࡿࡍ⏕Ⓨ࡟⦾㢖ࡶ㇟⌧㇟Ẽࡢ࡝࡞

ࡿ࠸ ��㸬ⅆ࡛ᫍࡢ㣕⾜࣑ࢆࣥࣙࢩࢵᡂຌ࡟ࡿࡏࡉ

ࢆࣥࣙࢩ࣮࣑ࣞࣗࢩࡢ㐠ືࡢඖ࡛ࡢ㇟㸪ⅆᫍẼࡣ

㑅ࡢࣝ࢖࢓ࣇࣟࣉ⾜ไᚚ⣔タィ㸪㣕ࡸ㸪ᶵయ࠸⾜

ᐃ࡟཯ᫎࡀ࡜ࡇࡿࡏࡉ㔜せ࡛ࡿ࠶㸬ᮏⓎ⾲࡛ࡣ㸪

ⅆᫍࡢ஘ὶࡸሻ᪕㢼ࣝࢹࣔࢆ໬ࡋ㸪㣕⾜࣑ࣞࣗࢩ

�㸬ࡿࡍ㆟ㄽࢆᡂ❧ᛶࡢ⾜㸪㣕࡛࡜ࡇ࠺⾜ࢆࣥࣙࢩ࣮ �
�� ᶵయࣔࣝࢹ�

ⅆ࡛ᫍࡢ㣕⾜᳨ࢆドࡿ࠸⏝࡟ࡵࡓࡿࡍᶵయࣔࣝࢹ

ࡗࡼ࡟つᶍࡢࣥࣙࢩࢵ㸬࣑ࡿ࠶ࡀᚲせࡿࡍỴᐃࢆ

࡚ᶵయࡀࡿࡃ࡚ࡗ࡞␗ࡣࢬ࢖ࢧ㸪ࡣ࡛ࡇࡇẚ㍑ⓗ

ᑠᆺࡢᶵయࢆ௬ᐃࡿࡍ㸬⌧ᅾᆅ⌫ୖ࡛ࡢ㧗㧗ᗘ㣕

⾜ヨ㦂ࡢࡵࡓࡢᐇ㦂ᶵࢆ㛤Ⓨࡾ࠾࡚ࡋ㸪ࡢࡑㅖඖ

⾲㸦ࡿࡍ⏝᥇ࢆ �㸪ᅗ �㸧㸬�
�

⾲ ��ⅆᫍ㣕⾜ᶵㅖඖ�
඲㛗� ������
�ࣥࣃࢫ ������
୺⩼㠃✚� �������
㉁㔞� 	�
��
�

�௫௫ܫ ������
࣭���
�௬௬ܫ �����
࣭���
�௭௭ܫ ��	��
࣭���
�௫௭ܫ ��������
࣭���

�
㧗㧗ᗘ㣕⾜ヨ㦂ᶵࡣ࡚࠸ࡘ࡟㢼Ὕヨ㦂ࢆᐇ᪋ࡋ

✵ຊ≉ᛶྲྀࢆᚓࡿ࠸࡚ࡋ㸬ࡢࡑ⯦ຠࢆࡁಟṇࡓࡋ

✵ຊࣔࢆࣝࢹ᥇⏝ࡓࡋ㸬ࡓࡲ㸪⯦ゅ࡟ࢻ࣐ࣥࢥᑐ

᫬ᐃᩘࡣ⟆ᛂࡢゅ⯦ࡿࡍ ࡢ���� �ḟ㐜ࣝࢹ࡛ࣔࢀ
໬ࡓࡋ㸬㧗㧗ᗘ㣕⾜ヨ㦂ᶵࡣ࡟᥎㐍ჾࡣᦚ㍕ࢀࡉ

ᦚࢆࣛ࣌ࣟࣉࡢ㟁ືࡣ࡟㸪ⅆᫍ㣕⾜ᶵࡀ࠸࡞࠸࡚

㍕ࡿࡍணᐃ࡛ࡿ࠶㸬࡛ࡇࡑ᥎ຊ࡟ࢻ࣐ࣥࢥᑐࡿࡍ

᥎ຊࡢᛂ⟅ࢆ᫬ᐃᩘ ࡢ�� �ḟ㐜ࣝࢹ࡛ࣔࢀ໬ࡓࡋ㸬�
ⅆᫍࡢ㧗ᗘ ࡢࡁ࡜ࡿࡍ⾜Ỉᖹ┤⥺㣕ࡢ࡛�����

⾲ࢆែ≦࣒ࣜࢺ ࢼ࢖ࢲᶵయࡢࡁ࡜ࡢࡇ㸬ࡍ♧࡟�
࣑ ࢡ ࢫ ࡢ ᅛ ᭷ ್ ࡣ 㸪 ⦪ ᪉ ྥ ࡀ െͲǤʹ͸ͷ േ
͵Ǥ͸ͺ݅ǡ െͲǤͲͲ͹Ͷʹ േ ͲǤͲ͸ͻ͵݅ � ࡀ㸪ᶓ࣭᪉ྥࡾ࠶࡛
െͲǤʹ͹͸͸͹ േ ʹǤͶͲ݅ǡ െͳǤ͸ͲǡͲǤͲʹͳʹ�࡛ࡿ࠶㸬ࣛ࢖ࣃࢫ
ࡀ㸪Ᏻᐃ໬ไᚚࡾ࠶୙Ᏻᐃ࡛࡟࠿ࡎࢃࡀࢻ࣮ࣔࣝ

ᚲせ࡛ࡿ࠶㸬�
�
�
�
�
�
�
�
�

�
�

ᅗ ��㧗㧗ᗘ㣕⾜ヨ㦂ᶵ�
�
�
�
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⾲ 
ែ㸦㧗ᗘ≦࣒ࣜࢺ� 	����㸧�
㣕⾜㏿ᗘ� ��������
㏄ゅ� ����r�

�ゅ⯦ࢱ࣮࢚࣋ࣞ �	���r�
᥎ຊ� ��	���

௅ǡܥ �஽ܥ ��

���������
኱Ẽᐦᗘ� ���		
������
㔜ຊຍ㏿ᗘ� ���
���
�

�
�� ẼẼ㇟⌧㇟ࣝࢹࣔࡢ໬�

3.1�ᐃᖖⓗ࡞஘ὶࣔࣝࢹ�
ⅆᫍ኱Ẽ࡛ࡢ㣕⾜ࡢᡂ❧ᛶ᳨ࢆドࡣ࡟ࡿࡍ㸪✺㢼

እ஘ࢆṇ☜ࣝࢹࣔ࡟໬ࡀ࡜ࡇࡿࡍᚲせ࡛ࡿ࠶㸬ࡑ

ⅆ࡚ᫍࡋ࡜ࣝࢹ㢼እ஘ࣔ✺ࡿࡍ⏕Ⓨ࡟ᐃᖖⓗ࡛ࡇ

ቃ⏺ᒙෆࡢ஘ὶ⌧㇟್ᩘࡢィ⟬⤖ᯝ 㐠ࡋ⏝᥇ࢆ��

࣑ࢩࡢ㸬㐠ືࡔࢇ㎸ࡳ⤌࡟ࣥࣙࢩ࣮࣑ࣞࣗࢩࡢື

᫬้ࡓ࠸⏝࡟ࣥࣙࢩ࣮ࣞࣗ 
����㸪㧗ᗘ 	���� ࡢ
Ỉᖹ᪉ྥࡢ㢼㏿ศᕸࡢ㸪✵㛫࿘Ἴᩘ࡟ᑐ࣡ࣃࡿࡍ

ᅗࢆᐦᗘศᕸࣝࢺࢡ࣌ࢫ࣮ 
㸬x㸪y㸪z᪉ྥࡍ♧࡟
㸪㢼ࡓࡲ㸬ࡿ࠿ࢃࡀ࡜ࡇࡿ࠶㢼࡛࡞᪉➼࡚ࡋᑐ࡟

⾲ࢆศᩓ㸪ᖹᆒ್ࡢ㏿ ࣑ࣞࣗࢩࡢ㸬௒ᅇࡍ♧࡟�
ࡋ࡜ࡢࡶ࠸࡞ࡣ᫬㛫ኚ໬ࡢ㢼㏿ศᕸࡣ࡛ࣥࣙࢩ࣮

᫬้ࡣ࡛ࡇࡇ㸬ࡓ 
����㸪㧗ᗘ 	���� ࡢࢱ࣮ࢹࡢ
ࡓࡲ㸪ࢀࢃኻࡣ᪉ᛶ➼ࡣ㸪ప㧗ᗘ࡛ࡀࡓࡋ♧ࢆࡳ

᫬㛫࡟ࡶ࡜࡜㢼ࡢᙉᗘࡶኚ໬ࡀ࡜ࡇࡿࡍ☜ㄆ࡛ࡁ

⾜㸪㣕ࡣ࡟ࡁ࡜ࡿࡍỴᐃࢆヲ⣽ࡢࣥࣙࢩࢵ㸬࣑ࡓ

᫬้㸪ᆅᙧ㸪㧗ᗘࢆ཯ᫎࡓࡋ㢼ࣔࢆࣝࢹᵓ⠏࡚ࡋ

㐠ືࡀ࡜ࡇࡿࡍࢆࣥࣙࢩ࣮࣑ࣞࣗࢩࡢᚲせ࡛ࡿ࠶㸬�

�

ᅗ 
�㢼ࣝࢺࢡ࣌ࢫ࣮࣡ࣃࡢᐦᗘศᕸ�	������

�

⾲ ��ⅆ࡛ᫍࡢ✺㢼ࣔࣝࢹ㸦㧗ᗘ 	����㸧�
x㸪y㸪z᪉ྥᖹᆒ್[m/s]� �����
��	�������	�
�

x㸪y㸪z᪉ྥ 
ᖹᆒ್ศᩓ[m2/s2]�

��
�����
���	���� �

x㸪y㸪z᪉ྥ 
᭱኱್㸦⤯ᑐ್㸧[m/s]�

	��
��	
�	����
	�

3.2��ሻ᪕㢼ࣔࣝࢹ�
ୖグࡢ஘ὶ್ᩘࡢィ⟬ࡿࡅ࠾࡟ィ⟬᱁Ꮚࢬ࢖ࢧࡢ

࡜ࡇࡿࢀࡽᚓࡀ㏿኱㢼᭱࡞ࡁ㸪኱࡜ࡿࡍࡃࡉᑠࢆ

ᑐ࡟㢼✺ࡢ㏿㸪᭱኱㢼࡛ࡇࡑ㸬ࡿ࠸࡚ࢀࡉᣦ᦬ࡀ

㸪ሻ࡟ࡵࡓࡿࡍࣥࣙࢩ࣮࣑ࣞࣗࢩࢆ⟆ᶵయᛂࡿࡍ

᪕㢼ࣔࣝࢹ 㸪ࢬ࢖ࢧ࡞ࠎᵝࡣ㸬ⅆ࡛ᫍࡓࡋ⏝㐺ࢆ��

㢼㏿ࡢሻ᪕㢼ࡀほ ࡿ࠸࡚ࢀࡉ㸦⾲ �㸪
㸧㸬ᩥ⊩

ࡀ኱㏿ᗘ᭱ࡢ㸪᥋⥺᪉ྥࡣ࡛� 	�����ࡢሻ᪕㢼ࡢ
Ꮡᅾࡀᣦ᦬ࡿ࠸࡚ࢀࡉ㸬ࡣ࡛ࡇࡇ㸪᭱ᝏ࡜ࢫ࣮ࢣ

㸪㧗ᗘ࡚ࡋ ࡀ㏿㢼ࡢୗ᪉ྥୖࡢ࡛����	 
����㸪
┤ᚄ࣒ࣜࢺࡀ≧ែ㣕⾜ࡓࡋሙྜ࡟▷࿘ᮇ࣮ࣔࡢࢻ

࿘ᮇࡢࢬ࢖ࢧ࠸ࡋ➼࡜ሻ᪕㢼ࣔࢆࣝࢹ௬ᐃࡿࡍ㸬�
�
⾲ ሻ᪕㢼ࡢⅆᫍࡓࢀࡉ ほࡾࡼ࡟�������� 
��

ほ ᩘ� ┤ᚄ���� 㧗ᗘ�����

��� ���	���� 	�
�
�

�

⾲ 
ᆅ⌫࡜ⅆᫍࡢሻ᪕㢼ࡢẚ㍑ 
��

� ᥋⥺᪉ྥ㏿ᗘ������ ┤ᚄ����

ᆅ⌫� 	�� 	��

ⅆᫍ� ��� 	���

�
�� 㣕㣕⾜ไᚚ�

ߜࢻ࣐ࣥࢥ௘೎㸪᥎ຊߜࢻ࣐ࣥࢥゅ⯦ࢱ࣮࢚࣋ࣞ ೎்㸪࢚

ࣝࣟࣥ⯦ゅߜࢻ࣐ࣥࢥ௔೎㸪ࣛ ࢆ௥೎ߜࢻ࣐ࣥࢥゅ⯦࣮ࢲ
ไᚚ࡚ࡋ┠ᶆ఩⨨࡚ࡗ࠿ྥ࡟ㄏᑟࡿࡍㄏᑟ࣭ไᚚ

⣔ࢆ௨ୗ࡟࠺ࡼࡢᵓᡂࡓࡋ㸬ƫ య఩⨨ሺܺǡ ܻሻ㸪㧗ᗘ
㸪᪉఩߰㸪ゅ㏿ᗘሺܲǡܪ ܳǡ ܴሻࡣṇ☜࡟ィ ࡛ࡶࡿࡁ
�㸬ࡿ࠸࡚ࡋ࡜ࡢ
�

߰௖ ൌ ���ିଵ ൬ ௖ܻ െ ܻ
ܺ௖ െ ܺ൰�

௖ߛ ൌ ���ିଵ ቆ ௖ܪ െ ܪ
ඥሺܺ௖ െ ܺሻଶ ൅ ሺ ௖ܻ െ ܻሻଶ

ቇ�

ܴ௖ ൌ ோ௖ሺ߰௖ܭ െ ߰ሻ�
௖ܲ ൌ ͲǤ͵ܴ௖�
ܳ௖ ൌ ௖ߛொ೎ሺܭ െ �ሻߛ
௘೎ߜ ൌ ொሺܳ௖ܭ െ ܳሻ ൅ �௘బߜ
ߜ ೎் ൌ ௖ߛሺ்ܭ െ ሻߛ ൅ ߜ బ்�

௔೎ߜ ൌ ௉ሺܭ ௖ܲ െ ܲሻ�
௥೎ߜ ൌ ோሺܴ௖ܭ െ ܴሻ�
�

��������

�������

������

�����

����

���

�

��

������ ����� ���� ���

䝟䝟
䝽
䞊
䝇
䝨
䜽
䝖
䝹
ᐦ
ᗘ
��

� �
��
�

✵㛫㛫࿘Ἴᩘ�����

�᪉ྥ
�᪉ྥ
�᪉ྥ
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௖ǡ࡛ܺࡇࡇ ௖ܻǡ ᶆ┠ࢀࡒࢀࡑࡣ௖ܪ �ᗙᶆ㸪┠ᶆ �ᗙ
ᶆ㸪┠ᶆ㧗ᗘ࡛ࡿ࠶㸬ヨ⾜㘒ㄗࡢ⤖ᯝ㸪ࣝࢼ࣑ࣀ

⾲ࢆࣥ࢖ࢤㄏᑟ࣭ไᚚ࡞ 
�㸬ࡓࡵᐃ࡟࠺ࡼࡢ
�

⾲ 
�ㄏᑟ࣭ไᚚࣥ࢖ࢤ㸦ࣝࢼ࣑ࣀ㸧�
�ொܭ ������
�௉ܭ �
����
�ோܭ �
����
�்ܭ ������������

ோ೎ܭ � ��
�	����
�ொ೎ܭ 	��
�	����

�
�� 㣕㣕⾜ࣥࣙࢩ࣮࣑ࣞࣗࢩ�

�ࣝࢹࣔࣝࢼ࣑ࣀ�5.1
ࣙࢩ࣮࣑ࣞࣗࢩࡢ㐠ືࡢ୰࡛ࡢ஘ὶ࡞ᐃᖖⓗࡎࡲ

㸪ึᮇ್࣒ࣜࢺࡣᮇ್ึࡢ㸬ᶵయ≧ែࡓࡗ⾜ࢆࣥ

�ᗙᶆ㸪ึ ᮇ �ᗙᶆ㸪ึ ᮇ㧗ᗘࢆ ��㸪��㸪	����㸪
ሺܺ௖ǡ ௖ܻǡ ௖ሻܪ ൌ ሺͶͲͲͲͲ�ǡͲ�ǡ ͳͲͲͲ�ሻࡓࡋ࡜㸬ᚓࢀࡽ
ᅗࢆᒚṔࡢ㐠ືࡓ 㸪ࡣ᪉఩ไᚚࡓࡋ⏝㸬�᥇ࡍ♧࡟�
㐲᪉ࢺࣥ࢖࣏࢖࢙࢘ࡢ᪉ྥ࡟ᶵయ࡛ࡢࡶࡿࡅྥࢆ

ࡶ࡚ࡌ⏕ࡀᶓኚ఩࡚ࡗࡼ࡟㢼✺࡚ࡗࡀࡓࡋ㸬ࡿ࠶

ᛴ⃭ࡣ࡟ῶᑡ࠸࡞ࡋ㸦ᅗ ����㸧㸬୍᪉㧗ᗘ࡚࠸ࡘ࡟
ࣇ࡟ゅ⯦ࢱ࣮࢚࣋ࣞ࡜᥎ຊࢆㄗᕪࡢ࡜㸪┠ᶆ್ࡣ

ᯝ㸪⤖ࡢࡑ㸬ࡿ࠸࡚ࡗ࡞࡟ᵓ㐀ࡿࡍࢡࢵࣂࢻ࣮࢕

┠ᶆ㧗ᗘࡢ࡜ㄗᕪࡀ⣙ 
�� ࡛Ᏻᐃ໬ࡿ࠸࡚ࢀࡉ
㸦ᅗ ����㸧㸬㧗ᗘࡢ㏣㝶ㄗᕪࡣ฼⏝࡛ࡿࡁ᥎ຊ࡟౫
Ꮡࡋ㸪ࡢࡇሙྜࡣỈᖹ┤⥺㣕⾜᫬࣒ࣜࢺࡢ᥎ຊࡢ

	
㸦ᅗࡿ࠶ᚲせ࡛ࡀ�� ����㸧㸬�
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ᗘ
��

��
�

᫬㛫���


	�


�

��

��


�

����
����
����
����
����
��	�

� �� �� 
� �� ��� ��� ��� �
� ��� ��� ��� ���
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䞊
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ゅ
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�
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�

����㍈᪉ྥຍ㏿ᗘ�

�

�

���࢚ࣝࣟࣥ㸪࢚࣮ࣞ࣋ࢱ⯦ゅ�

�

�ゅ⯦࣮ࢲࣛ���

�

���᥎ຊ�

ᅗ 	� ᐃᖖⓗ࡞✺㢼እ஘࡟ᑐࡿࡍᶵయᛂ⟅�

�

ḟ࡟㣕⾜⤒㊰ୖ࡟ 	�� ❶࡛ᐃ⩏ࡓࡋሻ᪕㢼ࣔࢹ
⾜ࢆࣥࣙࢩ࣮࣑ࣞࣗࢩࡢ㐠ືࡢࡁ࡜ࡿࡍᏑᅾࡀࣝ

㸦ᅗࡓࡗ 
㸧㸬᥇⏝ࡓࡋไᚚࡣ࡛ࣥ࢖ࢤ㠀ᖖ࡟኱ࡁ
ኚࢆ✚㠃ࡢ㸬⯦㠃ࡓࡗ࡞࡟ᯝ⤖ࡿࡍ⏕Ⓨࢆゅ⯦࡞

᭦࡛࡜ࡇࡿࡍ⯦ゅࢆㄪ⠇࡛࡛ࡢࡿࡁ㸪ࡣ࡛ࡇࡇ⯦
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オンボードカメラを用いた画像認識による
火星飛行機の自律航行アルゴリズムの開発
高村英雅，新井健太郎，小野雅裕，足立修一（慶應義塾大学）

はじめに
は 年頃に火星に探査機を送り込む

（ ）
計画を進めており，この計画の一部として，火星大気
中を飛行する世界初の火星飛行機の搭載が検討されて
いる．火星環境下では が使えず，また長時間飛行
ができないという時間的制約があり，地球との通信を
飛行中に行うことが困難であるなどの問題がある．そ
のため，飛行機が自律的に位置推定を行い，望ましい
探索ターゲットに向かって飛行するアルゴリズムを開
発する必要がある．
地上での航空機位置推定においては，慣性航法装置

（ ）と を用いた複
合航法システムが一般的に使用される． とは，機
体に搭載されたジャイロと加速度計からなる慣性計
測装置（ ）より得られ
る加速度と角速度を基に，機体の位置を算出するシス
テムである．しかしこの計算は積分操作を含むため，

のみを用いる場合には，誤差が蓄積して最終的に
良い推定値を得ることができない．そのため に
よって蓄積される誤差を によって補正する複合
航法が用いられる．
しかし前述のとおり火星では が使用不可能で
あるため， の代わりに画像認識を用いた複合航
法システムを構築することを考える．月，惑星へのピ
ンポイント着陸を目的とした画像を用いた位置同定手
法は， と呼ばれ，さま
ざまな研究が既になされている ．また，観測された
クレータをあらかじめ用意されたデータベースとマッ
チングさせることにより位置推定を行う方法 ，地表
の モデルを作成し位置推定を行う方法 が提案さ
れている．しかしこれらはクレータを主な観測対象と
し，また着陸時のみに位置推定を行っていた．
本稿ではより飛行機に適した位置推定手法を考え，
我々が提案した方法 に基づいた手法をとる．具体的

には，クレータ以外の特徴点も用いること，また着陸
時を対象とするのではなく，数時間オーダの継続的な
飛行の位置推定を目的とする．文献 ではまず，事
前に撮影された火星の衛星写真を地図画像として用い
て， （ ）アルゴ
リズム を用いて画像の局所特徴点を抽出する．ま
た，火星飛行機の航行時はオンボードカメラを用いて
地表を撮影し，リアルタイムに航空写真を取得する．
地図画像と撮影画像を 特徴量を用いてマッチン
グさせることにより，画像間の対応関係を得る．得ら
れた対応関係を観測値として利用し，拡張カルマン
フィルタ（ ）を適用する
ことで位置推定を行っている．
本稿では，このアルゴリズムの実用性を，実証実

験を行うことにより確かめる．実証実験においては，
図 に示す画像の補正を利用した複合航法システムを
構築する．図 に示したように， による推定値に，
画像認識を用いてカメラ画像から特徴点を抽出し，抽
出した特徴点の情報を用いて位置を補正する．画像認
識には，将来的に火星飛行機に複合航法システムを実
装する際に最適な画像認識アルゴリズムを選択するた
めの比較を行うことを目的として，文献 で用いた

ではなく、 （
） と呼ばれる手法を用いる． と

は画像の相似変換，コントラスト変化に対してロバス
トであり，非常に高速に動作することが知られている．
さらに，マッチングした特徴点をランドマークとし
て扱い， やパーティクルフィルタ（
）を用いて 出力を補正することにより，位置の

推定値を得る．また，本稿では実証実験を行う際，マ
ルチロータヘリコプタ（ ）を用いる．

図 と画像認識を用いた複合航法システムの
ブロック線図．

©日本航空宇宙学会

第 57 回宇宙科学技術連合講演会講演集
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以下に本稿の構成を示す．まず 節で の簡単
な説明を与える．その後， 節 において および
を用いた位置推定アルゴリズムを構築し， 節 で

実験の手順とその結果について詳しく述べる．
を用いた特徴点抽出

画像を比較する際，衛星画像とリアルタイムで得ら
れる画像は撮影角度，撮影高度，撮影時の光源位置撮
影などの条件が異なるため，これらの条件の変化に
対してロバストな手法を用いる必要がある． は
この要求を満たした手法で，そのアルゴリズムは特徴
点の検出と特徴量の記述の つに分けられる．
は特徴点の検出にスケール不変性を導入した
を，特徴量の記述には を用いたアルゴリズム
である．ここで，特徴量とは検出した特徴点の比較を
可能にするため，特徴点周囲の画素値の勾配の様子で
記述された情報である．特徴量は検出した特徴点の対
応関係を探索するときに用いるが，特徴量記述に関す
るアルゴリズムの説明は本稿では省略する．

特徴点の検出
では画像値の勾配に特徴がある地点を検出し

それを特徴点とする．特徴点抽出の概念図を図 に示
す．具体的には，ある画素 に注目したとき，その周
囲の画素 の画素値を次のように場合分けする．

ここで は特徴点の画素値， は特徴点周囲の画素
値， は閾値を示す．直感的には が よりも暗い
場合 ，明るい場合 となる． 式から

もしくは がある程度連続した場合，こ
れをコーナーと認識し，特徴点とする．
各特徴点は画像中のピクセル座標，特徴点の解像度
を示すスケール情報，オリエンテーションと呼ばれる
認識したコーナーを二等分する方向に関する情報を
持つ．

図 による特徴点抽出の概略図．左上の図の
ように，選択した画素周囲の画素値からコーナーを
検出できた場合，選択した画素を特徴点としオリエ
ンテーションを判別する．

図 衛星によって撮影された
火星表面の衛星写真 （出典：

）

カメラ画像を用いた特徴点の対応
地図として用いる衛星写真と航空画像が正確にマッ

チングできるかを確認するために簡単な実験を行っ
た．図 は実験に用いた火星衛星写真であり，撮影地
点の火星上の座標は南緯 °，経度 °の
地点とした．図 は を用いて図 の画像から特
徴点マッチングを行った結果である．図 ，図
の写真上部は地図画像を想定したもの，下部は航空写
真を想定したものである．写真上部と下部をつなぐ線
がマッチングの結果を表している．
図 は図 の一部をクロップしたものを航空写真

として用いた．図 より，ほとんどの線の両端がそ
れぞれの画像の同じ部分を指しているため， は
正しい特徴量を見つけていることが確認できる．
それに対して，図 は図 の一部を紙面に印刷し
たものを，カメラを用いて撮影し航空写真として用い
た．図 のマッチング結果からわかるように，ライ
トや撮影角度，カメラなど観測雑音が非常に大きいた
め，線の両端がそれぞれの画像の異なった部分を指し
ている場合が多く，誤対応が多く確認できる．
このように，カメラ撮影によって前述したような観

測誤差が大きくなるため，誤対応が増加する．誤対応
をなるべく排除するため， 節で示す実験ではマッチ
ングした特徴点の中から最も類似度の高い特徴点マッ
チングの組み合わせのみを採用して推定を行う．

特徴点の位置推定への応用
地図画像と実際の座標を対応させるため，地図画像

から抽出される特徴点の中から つを基準点 とし
て定める ．他の特徴点と の画像上での位置関係
は既知であるため，基準点 から任意の特徴点 ま
での画像上の距離は

で表すことができる．ただし，基準点 の慣性座標
系 をあらかじめ与えておくことを仮定する．ま
た，画像上での距離と実際の距離の比 は飛行機が
飛行する高度 に比例し，
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図 火星表面画像として図 を用いた による特徴点検出とマッチング精度の比較．（ ）は図 の一部
を切り取ったものを航空写真として，図 を比較したもの．（ ）は（ ）を紙面に印刷してカメラを用いて撮
影したもの．（ ），（ ）の結果を比較すると，カメラによって撮影された画像（ ）には雑音が多く入り，特徴
点の誤対応が（ ）と比較して増加していることがわかる．

で表せる．前述したように で抽出した特徴点
は，それぞれ画像内でのピクセル座標 ，スケール
情報 ，オリエンテーション情報 を含んでいる 特
徴点のマッチングを行い，地図画像の特徴点 とカ
メラ画像の特徴点 がマッチングしたとすれば，この
時のカメラ画像上の特徴点の慣性座標系 ， は

のように計算される．ただし は特徴点 から
基準点までの実際の距離を表し，次式で与えられる．

， 式を用いることによりカメラから観測した特
徴点の位置が求まる．求めた特徴点位置を次節で述べ
る観測行列に代入することで，位置推定アルゴリズム
に実際に適用できる．
自己位置推定アルゴリズム
実装することを想定した場合，その計算リソースは
限られるため，なるべく計算量の少ないアルゴリズム
で位置推定を行うことが望ましい． は，他の非線
形フィルタと比べ，計算時間の点で優れたアルゴリズ
ムであり，画像特徴によるランドマークの情報を組み
込むことで位置推定問題を解くことが可能である．し
かし，初期推定値が真値と大きく異なる場合， は
収束しないケースがあることが知られている．特に火
星の大気圏への突入時には，位置に大きな不確定性が
発生する．よって，自己位置推定アルゴリズムの初期
推定値は大きな不確定性を含む．さらに，画像認識は
カメラの性能，撮影時期等に大きく依存するため，画
像特徴点の誤対応も高確率で発生する．
このように初期値が広い確率分布を持つ問題は，大
域推定問題と呼ばれる．ランドマークの誤対応の多い
大域推定問題に対しては， が良好な収束性を示すこ
とが知られている ．しかし一方で，計算時間におい
て に大きく劣る．本研究では， と の双
方のアルゴリズムを適用し，シミュレーションによっ
て比較を行った．

キネマティクスモデル
と を適用するために，機体の状態空間モデ

ルを構築する．状態更新に用いるモデルとして，本稿
ではモデルへの入力が速度，出力が位置で表されるキ
ネマティクスモデルを考える．慣性座標系における時
刻 での機体の位置を とする．また，
機体座標系での速度を とする．ただ
し とする．機体座標系を右手座標系とした
場合の， 軸を中心とした 次元回転行列をそれ
ぞれ とする．ただしここで
はそれぞれロール，ピッチ，ヨー角を示す．この回転
行列を用いると機体の時刻 における位置は次のよう
に更新される．

ただし， はサンプリング時間である．位置推定を
行う際には， 式から得られる 座標を用いる
ことで，本稿では を状態変数とする， 次元の
モデルを採用する．このモデルを用いるにあたり，実
験に用いる機体の飛行速度と高度，機体の姿勢角度は
既知とする．

ランドマーク観測モデル
図 に本実験におけるランドマーク観測の概略図を
示す．図示したように本実験では， 下部に
搭載したカメラから地上を観測することを想定する．
この場合，観測ランドマークの慣性座標系での座標は，
， 式で与えられる．このとき，ランドマーク観

測モデルを

とする．ただし， 式では 次元座標の推定を仮定
しており， は観測するランドマークの
次元座標位置， は 式から得られる機体の
座標， は機体ヨー角である．また， は機体か
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図 実験方法の概略図． の下部に搭載し
たカメラから地表を撮影し， を用いて撮影画像
の特徴点を抽出して位置推定を行う．また，後述す
る を用いて機体を撮影し真値を取得する．

ら観測したランドマークまでの距離， は機体ヨー
角とランドマーク観測方向の間の角度である．

式を用いる際，あらかじめ地図画像より抽出して
おいた多数の特徴点のなかから，オンボードカメラで
観測している特徴点と対応するものを同定する際に，
候補を一つに特定できない場合がある．一つに絞り込
める場合， 式を用いることにより機体座標を推定
できる．しかし，地図画像中の特徴点が非常に似通っ
ており，観測した特徴点が地図画像上のどの特徴点に
あたるか絞り込めない場合， 式 を計算するだけで
は機体の位置を求めることはできない．
本稿では前者をランドマーク対応既知，後者のよう
に観測した特徴点が地図上の特徴点のどれに当たる
か簡単にはわからない場合を，ランドマーク対応未知
の問題と呼ぶ．本稿で紹介する によるアルゴリ
ズムは全てランドマーク対応既知の問題を扱う．一方
ではランドマークの対応未知問題を仮定している．

による位置推定問題
による位置推定を行う場合，初期位置が既知で

あり，ランドマーク対応既知であることを仮定する．
更新式は， 式の右辺を と

おき，そのヤコビアンを として

となる．ここで は時刻 での推定位置，
は時刻 での の出力， はシステム雑

音の分散共分散行列である．さらに， 式の右辺を
とおき，そのヤコビアンを とし

て，修正ステップ

を実行する．ただし はカメラ観測， はカル
マンゲイン， は誤差共分散， は観測雑音の
分散共分散行列である．

による位置推定問題
は多数のパーティクル（サンプル）を用いて，真

の分散を近似し，推定問題を解く問題である．多峰性
分布を扱うことが可能であるため， には解くこと
のできない観測ランドマーク対応未知の大域推定問題
を解くことが可能である． では任意の状態 を持
つパーティクル に対して， 式を用いて出力される
観測 を用いる．すべてのパーティクルの観測に
対して

のような関数を用いて各パーティクルの尤度を表す重
みを計算し，重みつきのパーティクルの分布によって，
実際の確率分布を表現する．ただし は
それぞれカメラ観測 と 式の出力 の差で
ある． のときと同様にキネマティクスモデル
式と，観測モデル 式を に用いる．時刻 での
パーティクル の重みを として，重みの集合を

としたとき，

のような更新式を用いることにより，パーティクルを
重みに従ってリサンプリングさせることで，機体存在
確率の高い場所にパーティクルを分布させ，大域推定
を行う．しかし，パーティクルのリサンプリングを毎
時刻行うと，新たな観測情報がまったくないにも関わ
らず 式により分散が収束する場合がある．そのた
め，リサンプリングは，ランドマークが観測された時
刻のみにおいて行う．
また観測が行われない場合，ある程度パーティクル

を意図的に分散させる．これにより，推定値が局所解
にとどまらず，真値に収束する確率を高めることがで
きる．

を用いた実証実験
提案手法の実用性を評価するために， を

用いた 種類の実験を行った．まず， と によ
る位置推定アルゴリズムの実証を行うため，画像認識
を用いないシミュレーションを行った．つぎに，
による画像認識アルゴリズムを と併用すること
で，リアルタイムに位置推定が可能であるか実機実験
により確認した．

と を用いた位置推定シミュレーション
シミュレーションに用いるため， を実際

に飛行させ飛行データを取得し，この飛行データを用
いてシミュレーションを行った．
まず，あらかじめ取得した飛行データの経路付近の

任意の場所にランドマークを配置した．また，機体が
ランドマークを観測可能な範囲を仮定しておき，各時
刻の真値から配置したランドマークが観測可能範囲に
入っているときに，機体がランドマークを観測してい
る状態とした．ランドマークを観測した場合， を
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図 ， と を用いて行なった位置推定シミュレーションの結果と比較．（ ）は２次元平面上での
機体の位置推定の時間推移を示しており，（ ）は各推定手法での真値との誤差の推移を示している．黒線は

によって取得した真値，青線は のみを用いた位置推定，赤線は を用いた位置推定，緑線
は を用いた位置推定の結果である．画像認識を行い， もしくは を用いると， のみの推定値よ
りも誤差を抑えることができることがわかる．

用いる実験においては ～ 式を， を用いる
実験においては ， 式を用いて推定値の更新を
行った．
このとき，機体位置の真値の取得をするために，

と呼ばれるモーションキャプチャカメラ
を 台用いて，図 で示したように機体を撮影し，

の位置を観測した．
図 にシミュレーションの結果を示す．図 は
平面を移動する機体の様子であり，図 は
軸方向の推定位置の誤差を示すグラフである．

機体位置の真値と のみによる推定値ではデータ
の傾向は一致しているものの，時間が経つにつれ誤差
が蓄積するため真値から大きく離れていることがわか
る．一方， と はランドマークを観測すること
で，推定値が真値にほぼ収束していることが確認でき
る． の方が推定精度が悪く見えるが，ランドマー
ク対応未知問題を扱っているため の方が遥かに厳
しいシミュレーション条件で推定していることに注意
する．
図 の結果も図 と同様に， のみによる推
定値では誤差が増大することが確認できるが， と
では時間が経過しても誤差はゼロ付近にとどまっ

ている．
を用いた位置推定実験

次に， 特徴点を併用したリアルタイムな位置推
定の実験について説明する．図 に実際の実験風景を
示す．図 では，図 を印刷して床に固定することで，
疑似的に火星表面を作成した．実験では，
を図 の上空を飛行させ，図 で示したように，機
体下部に搭載されているカメラで床を撮影した．この
実験でも 節 で示したシミュレーションのときと
同様に，機体の位置の真値は で取得した．
また， の下部に搭載されているカメラ画像
から 特徴点を取得し に送り，本稿で述べた

図 実験中の様子．図 で示した火星表面画像の
上で を飛行させ，位置推定を行った．

を用いて位置をリアルタイムで推定を行った．
ただし， に関しては現段階で実証実験を行ってい
ない．

節で述べたように，まず地図の座標を決定する
にあたって，基準点を決定する必要がある．本実験で
は画像上部に位置する最初に検出された特徴点を基準
点とした．この基準点の座標はあらかじめ
で取得しておく必要があり， はこの基準点
に比較的近い位置から離陸させた．図 に飛行実験の
結果を示す．図 は機体の 座標， 座標の推定の
時間推移を，図 は推定値と真値の出力誤差の時間
推移を示す．青線は のみによる推定値を示し，赤
線は による推定値を示している．図 より，
離陸開始からしばらくの間，離陸の衝撃による初期
位置に誤差が確認できる．離陸開始からランドマーク
の観測を行う以前の状態では，離陸による初期誤差が
残っており， の推定値と の推定値は一致して
おり，真値から離れている．図 を見るとわかるよ
うに，その後ランドマークを観測すると， の推定
値は真値に近くなり誤差が減少するが， の推定値
では初期誤差は修正されずに残り続ける．ただし，ラ
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図 と による位置推定実験の結果とその比較．（ ）には位置推定の時間推移を示しており，（ ）に
は推定値の真値との誤差の時間推移を示している．黒線で によって取得した真値を示しており，青
線で のみを用いて行った位置推定の結果を，赤線では画像認識を併用した による位置推定の結果を
示している．（ ）より，画像認識を用いることで，位置推定の誤差を減少させることができることがわかる．

ンドマークの観測によって必ず の推定値が改善
される訳ではなく，特徴点の誤対応があった場合誤差
が増加する．そのため，図 のように誤差がゼロ付
近にとどまり続ける結果は得られなかったが， に
よる推定値のほうが， のみによる推定値よりも，
ほとんどの時刻において誤差の少ない推定を行なえて
いることが確認できる．
おわりに
本稿では，火星飛行機に搭載する画像認識を用いた
位置推定の実現可能性を確かめるため， を用い
た画像認識による複合航法システムを提案し，マルチ
ロータヘリコプタ を用いて実証実験を行い
てその効果を確認した．その際，画像認識アルゴリズ
ムとして を，位置推定アルゴリズムとして
と を用いた．
実験の結果， のみによる推定値よりも と
を併用したアルゴリズムで良い位置推定結果を得

ることができた．一方で， による特徴点の抽出
はかなりの誤対応が確認されており，誤対応に対する
ロバスト性に関しては今後さらに検証が必要である．
そのため，今後の課題としてはロバスト性にすぐれ
た を用いて比較を行うことを検討している．また，
計算量に関しても評価を行い，実際に今後火星飛行機
への搭載が可能な軽量アルゴリズムの開発を行う．
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Preliminary Design and Thermal Analysis of a Miniature 
Mars Airplane Thermal Control System 

Takurou Daimaru1 and Hiroki Nagai2 
Department of Aerospace Engineering, Tohoku University, Sendai, Miyagi, 980-8579, JAPAN 

Mars is the next milestone in our exploration of the solar system. The presence of an 
atmosphere on Mars signifies that an airplane could travel in its atmosphere using the 
aerodynamic forces of flight. An airplane offers the possibility to obtain high-resolution data 
on a regional scale of several hundreds to thousands of kilometers, which cannot be achieved 
with rovers or satellites. A conceptual design of a 3.5 kg fixed-wing, propeller-driven, 
deployable miniature airplane was developed by Tohoku University and ISAS/JAXA to 
study the feasibility of a Mars Airplane. This paper will describe the preliminary design and 
analysis of the Mars Airplane’s thermal control system for its flight through the Martian 
atmosphere. Initial analyses are discussed and results of thermal control development are 
presented which detail the design process for the thermal control system. 

Nomenclature 
A = cross section 
C = specific heat 
Cp = specific heat at constant pressure 
e               =   external flow 
F = radiation configuration factor 
g               =    gravity acceleration 
G = thermal conductance 
Gr = Grashof number 
G
�

 = radiation thermal conductance 
h = heat transfer coefficient 
k = thermal conductivity 
Nu = Nusselt number 
L = length 
Pr = Prandtl number 
Q = heat input, heat generation rate 
Ra = Rayleigh number 
Re = Reynolds number 
T = temperature 
U = velocity 
w = wall 
α = thermal diffusivity,  
β = coefficient of cubical expansion 
σ = Stefan-Boltzmann constant 
μ = viscosity 
ν = dynamic viscosity 
ρ = density 
∞ = ambient 

                                                           
1 Master’s course student, Department of Aerospace Engineering, 6-6-01 Aramaki-Aza-Aoba, Aoba-ku, Sendai, 
Miyagi 980-8579, Japan, daimaru.takurou@aero.mech.tohoku.ac.jp 
2 Associate Professor, Department of Aerospace Engineering, 6-6-01 Aramaki-Aza-Aoba, Aoba-ku, Sendai, Miyagi 
980-8579, Japan, nagai.hiroki@aero.mech.tohoku.ac.jp, member 
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I. Introduction 
HE Mars Airplane is currently one of the competing proposals for the new Japanese Mars mission named Mars 
Exploration with Lander Orbiter Synergy (MELOS). A working group for the MELOS mission was established 

in 2008, and more than 100 researchers have joined discussing details  with a launch in late 2010’s.[1-2] 
This Mars Airplane will be the first mission to deploy an atmospheric flight vehicle on another planet, and will 

return high resolution-data of the Martian surface chemistry and remnant crustal magnetism. The Mars Airplane will 
launch from Earth with the airplane folded inside an entry aeroshell attached to a carrier spacecraft. Fig. 1 shows a 
conceptual diagram of the current mission scenario. At Mars, the 
aeroshell will enter and descend into the Martian atmosphere. 
When the aeroshell arrives at a predefined position, the Mars 
Airplane will be released. It will deploy itself, control its attitude, 
and proceed with level flight at 50 meters per second. Altitude in 
flight is almost 1.5 km above the Martian surface and the 
scheduled cruising range is 300 km. It will observe any Martian 
magnetic field and take pictures of a Martian surface closely 
along a vast area during level flight.[3] However, due to the 
unique characteristic of flying an airplane on another planet, the 
large amount of risk for most subsystems is believed to be during 
the flight phase of the mission. Therefore, the design of a thermal 
control system that can meet the needs of the aircraft in flight is 
one of most important factors. 

 

II. Thermal Mathematical Model 
A. General thermal mathematical model 

In the formal design and verification (by conducting tests) phases, a general thermal mathematical model for the 
entire spacecraft is constructed from a combined conduction and radiation heat transfer equation with environmental 
heating and cooling as boundary conditions.[4] Note that heat convection transfer should be considered, in a case of 
the Mars Airplane, because Mars has a thin atmosphere. 

A schematic of the thermal mathematical model is shown in Fig. 2. In this modeling method, the analytical 
object as a continuum is subdivided into several “nodes” as countable elements, and the nodes are connected by 
“conductors”. Nodes are representative points of temperature and heat capacity, meanwhile conductors indicate heat 
transfer paths between those elements. The governing equation of thermal mathematical models is heat balance 
equation. Heat balance on the i-th node is described as:  

� � � �^ `¦
 

���� 
N

j
ijijijiji

i
i TTGTTGQ

dt
dTC

1

ˆ                                                       (1) 

The left side of the Eq. (1) represents the heat stored on the i-th node. The first term of the right side is heat load 
directly applied into the i-th node. A summation sign adds heat transfer from adjacent N nodes; Gij is thermal 
conduction and convective heat transfer between the i-th and j-th node. When the cross section is constant, Gij is 
given as: 

A
L
kGij                              (2) 

In convective heat transfer, by using a heat transfer 
coefficient, the Gij term is defined as:  

hAGij                                  (3) 
On the other hand, the second term in the summation 
sign is a term of radiation heat transfer. Ĝ  means 
radiation heat transfer conductance and is given as: 

FGij V ˆ                                 (4) 
Where σ is the Stefan-Boltzmann constant, and F is the 
radiation configuration factor.  

T

 
Figure 2. Schematic Diagram of the Thermal 

Mathematical Model 

Figure 1. Conceptual Diagram of  
the Current Mission Scenario 
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In this study, a thermal mathematical model was constructed by using Thermal Desktop. In Thermal Desktop 
which is a PC based design environment for generating thermal models, these equations are solved as simultaneous 
equations based on a 3D CAD model. 

B. Airplane configuration 
The main configurations are defined from the mission scenario requirements, and are listed in Table 1. The 

airplane’s fuselage length and wingspan were driven by the need to fit inside the entry aeroshell, which was sized to 
fit the H-IIA launch shroud and maximum total mass. The Mars Airplane was restricted to 3.5 kg as a strict design 
parameter to limit the impact as the payload of the rocket. By a project decision, the numbers of deployments were 
limited in order to increase reliability. The Mars Airplane has one fold in each wing and another where a boom is 
attached to the end of the fuselage for a tail assembly unit. Carbon Fiber Reinforced Plastic (CFRP) materials are 
employed for the airplane wings and fuselage in order 
to lighten the entire configuration. Propulsion is 
conducted by propellers on each wing.  

The analytical model was constructed by 
simplifying a configuration of a flight test model.[5] Fig. 
3 shows overviews of the flight test model and the 
thermal analytical model. 
 

 
a) Flight Test Model b) Thermal Analytical Model 

Figure 3. Configuration Overview 

C. Components Layout 
Components mounted on the Mars Airplane are shown in Fig. 4.  In this study, components were designed as 

boxes which have an equal value of thermal mass of each component. The specifications of onboard components are 
shown in Table 2. Most major airplane components have sufficient requirements to define their location. The heavy 
components such as an avionics box, a battery, and a DC/DC converter should be located near the vehicle center of 
gravity for vehicle stability with the associated 
electronics nearby. A pressure sensor is mounted on the 
vehicle nose in order to accurately measure total 
pressure during flight. Cameras, which attain high-
resolution data of Martian landscape, should be located 
on the bottom surface of the fuselage. In addition, space 
between the avionics box and a signal converter is 
reserved for interface for the wing. 

Table 2 also shows operating temperatures and heat 
generation rates of various components. According to 
the table, heat generation rates of component mounted 
to the fuselage are not very high. The maximum heat 
generation is 10.5 W generated by DC/DC converter. 
However, a large amount of heat is generated by 

Table 1. Main Configurations 
Wing Span m 2.6 
Length of Fuselage m 2.1 
Maximum Total Mass kg 3.5 
Material  CFRP 
Propulsion  Propeller / DC Motor 

 
Figure 4. Onboard Components 
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propeller motors mounted on each wing by a support made of CFRP.  
Table 3 shows optical properties of body surface and components surface. Optical properties are defined by solar 

absorptivity and infrared emissivity. Black Paint was employed as the airplane’s body paint. Also, the surface types 
of the components are shown in Table 2. In the table, BOL means birth of life of the polished metals.  

 
Table 2. Specifications of Onboard Components 

Component Size (L×W×H) [mm] Main Material Weight [g] Thermal Mass [J/K] 
Avionics Box 231×87×82 Aluminum 531 240.3 
Battery 135×44×30 Aluminum 500 226.3 
DC/DC Converter 90 × 90 × 30 Aluminum 450 203.6 
Transmitter 65 × 65 × 65 Brass 170 31.9 
Pressure Sensor 50 × 50 × 50 Aluminum 200 90.5 
Signal Converter  90 × 65 × 25 Aluminum 150 67.9 
Servo Motors  30 × 30 × 10 Black Plastic 22 25.3 
Potentiometer 10 × 10 × 10 Black Plastic 8 9.2 
Camera 50 × 50 × 10 Aluminum 19 8.6 
Propeller Motors 100 × 50 × 50 Aluminum 257 116.3 

 
Component Min Op. Temp. [oC] Max Op. Temp. [oC] Q [W] Surface  

Avionics Box -40 50 4.5 Aluminum, BOL 
Battery 0 30 2 Aluminum, BOL 
DC/DC Converter -60 90 10.5 Aluminum, BOL 
Transmitter -40 50 3.6 Brass, BOL 
Pressure Sensor -50 50 3 Aluminum, BOL 
Signal Converter  -60 50 5 Aluminum, BOL 
Servo Motors  -30 50 3 Black Paint 
Potentiometer -30 50 0.5 Black Paint 
Camera -60 50 1 Aluminum, BOL 
Propeller Motors -10 80 100 Aluminum, BOL 

 
Table 3. Optical Properties 

Optical Property Solar Absorptivity Infrared Emissivity α/ε 
Aluminum, BOL 0.15 0.05 3.00 

Brass, BOL 0.31 0.03 10.33 
Black Paint 0.90 0.90 1.00 

 

III. Flight Thermal Environment 

Due to unfamiliar nature of the Martian atmospheric environment, a vast literature review was undertaken. The 
majority of the effort was spent on investigating the convection heat transfer environment in this foreign atmosphere. 
According to past investigations, it is found that the Martin atmosphere composition is over 95% CO2, which 
allowed the assumption that convection by pure CO2 is acceptable.[6] To obtain the parameters needed to make 
estimates about the external forced convection and the internal natural convection for cooling of internal 
components, the past study was used as reference.[7]  The heat transfer coefficient of forced convection at laminar 
flow was computed by using flat-plate theory. The heat transfer coefficient is given as: 

 

)15Pr5.0(PrRe664.0 3/12/1 LLࠉࠉ  ��
k
LhNu                                                        (5) 
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 Pr                                                                                          (7) 

In this study, it was assumed that the flow field around external surfaces of the Mars Airplane is laminar flow, The 
length of middle fuselage is considered as characteristic length L.  

Also, natural convection was calculated by considering the empirical equation of hot surface facing up case.  
Exact heat transfer coefficients should be calculated at each surface, but same value was used for all surfaces as an 
assumption. The heat transfer coefficient of natural convection is given as: 

 

)103:10410(
3
4 10944/1

1 uu��  LLL RaRaC
k
LhNu ࠉࠉࠉࠉ                                 (8) 

 
Constant value C1 can be calculated by using Prandtl number: 

4/1

1
Pr5Pr9.44.2

Pr
4
3

¸̧
¹

·
¨̈
©

§

��
 C                                                                         (9) 

 
Rayleigh number is written as Eq. (10), here, α is thermal diffusivity. 

� � 3Pr LTTgGrRa wLL f�  
QD
E

                                                                   (10) 

 
As shown in Eq. (10), the heat transfer coefficient of natural convection is a function of the temperature difference 
between a component’s surface and ambient (upper surface of fuselage). Therefore, in model analysis, a heat 
transfer coefficient at temperature difference 20 K was employed as an approximation.  Forced convection was 
reproduced as shown Fig. 5. An air temperature node was placed and connected with airplane’s fuselage and 
propeller motors. 
 

Radiation was considered by using the orbit tool provided in Thermal Desktop as shown in Fig. 6. Solar radiation 
flux, mars infrared radiation temperature, and albedo was decided and shown in Table 4. However, the Mars 
Airplane does not go around on orbit of the mars like a spacecraft. So, it was approximated that airplane’s position 
toward sun does not change and heat flux from the sun is constant. It is planed that Mars Airplane will flight sunny 
side of the mars. Therefore, the position was fixed at 0 degrees (directly under the sun). 

 

 
Table 4. Radiation Environment 

Solar Radiation Flux W/m2 583.4 
Mars IR Temperature K 216 
Albedo % 50 
Position deg. 0  

  
Figure 5. Forced Convection around Airplane Figure 6. Radiation Environment on Mars  
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IV. Thermal Control System Development 
After constructing the thermal analytical model, the initial estimate of a Mars Airplane thermal control system 

was conducted for finding a basic thermal design. Because the Mars Airplane mission is a short-duration, one-flight 
mission, it was essential to design all subsystems for high reliability. However, the airframe should be designed for 
low mass, due to the nature of the Mars Airplane limitation of 3.5kg. In addition to this, from an aerodynamic 
perspective, pullout dynamics limit the total mass of the vehicle. Any mass saved in one subsystem can be applied to 
other areas to increase performance margins or add redundancy. 

A. Initial analysis 
First of all, the initial model without thermal management (such as surface coating or heat spreading device) was 

simulated. Table 5 shows main simulation conditions. The flight time is 30 min from start of flight. From a past 
study, initial temperature of the fuselage and components is 293 K.[8] Moreover, thermal contact conductance 
between each component was calculated using 1 mm CO2 exits in gaps. This value was determined by considering 
that narrow space should exist inside each component box.  

 
Table 5. Simulation Condition 

Martian Atmosphere Temperature K 213 
Pressure kPa 0.7 

Flight Conditions 

Mach Number  0.2 
Reynolds Number  40000 
Flight Altitude km 1.5 
Flight Time min 30 

Heat Transfer Coefficient Forced Convection W/m2K 3.7 
Natural Convection W/m2K 0.46 

 

 
 

a) Temperature Color Chart b) Temperature History 
Figure 7. Results of Initial Analysis 

 
 
Fig. 7 shows results of initial analysis. It is found that temperatures of the propeller motor are exceedingly high. 

Moreover, the temperature distribution of onboard components is from 290 K to 350 K. Specifically, temperatures 
of a potentiometer and a servo motor boarded inside the wing are high. Temperatures of components placed on top 
of the avionics box increases slowly. On the other hand, temperature of the camera decreases to 260 K. 

It is considered that convective cooling of the propeller motor is not sufficient because of the low density of the 
Martian atmosphere and low flight speed. Heat generation rate of the motor is large at 100 W; however, heat 
rejection to wings should be avoided because a material used as spar and rib inside the wing has high sensitivity to 
hot temperature; high temperatures bring about a decrease in wing strength. Therefore, another method of propeller 
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motor cooling has to be found. It is a most important task in thermal design of the Mars Airplane. Also, temperature 
increases of onboard components should be resolved. The problem is small heat capacity such as with the 
potentiometer and the servo motor. In addition, it is considered that a long distance from the bottom surface of the 
fuselage causes temperature increases of the transmitter and the DC/DC converter. 

B. Thermal contact conductance 
As a solution to the wide temperature distribution over onboard components, thermal conducting sheets made of 

1 mm thick silicon were inserted into spaces between each of the following components: the avionics and the battery, 
the avionics and the DC/DC converter, the DC/DC converter and the transmitter; instead of CO2 gap. This thermal 
conducting sheet is commonly used to move heat on electronics equipment and is known as a material with high 
thermal conductivities. On the contrary, a thermal insulator was placed between the bottom surface and the camera 
to maintain the temperature. The reference value of thermal conductivity of these materials is shown in Table 6.[9] 
An analytical model with the thermal conducting sheets and the thermal insulator was constructed as model 2 and 
simulated in a Martian thermal environment.  Results are shown in Fig. 8. 

 
Table 6. Thermal Conductivity 

Material Thermal Conductivity [W/mK] Thickness [mm] 
Silicon Thermal Conducting Sheet 5.0 1 
Thermal Insulator 0.042 20 

 

 

 
a) Temperature Color Chart b) Temperature History 

Figure 8. Results of Model 2 
 
According to results, it is clear that high-temperature issue of the onboard components is solved and heat 

removal by using thermal conducting sheets is available for thermal management of the Mars Airplane. However, 
temperature of the camera had not changed in comparison with Fig. 7. It is considered that temperature of the 
camera is dominated by temperature of the fuselage and convection heat transfer due to the low heat generation rate 
and low heat capacity of the camera. 

C. Cooling of the propeller motor 
The nature of the propeller motor with the large heat generation rate makes it the top priority in the Mars Airplane 

thermal control system. For a cooling system, several means can be considered. For example, heat transport to 
another area by using a passive thermal control device such as heat pipes and LHPs (loop heat pipes) was considered, 
but the reliability of heat pipes is unclear when it is used in a variable gravity field due to aerodynamic motion.  
Another idea was an active cooling system such as two-phase mechanically pumped loop. However, this mission has 
a strict limit of total mass, and it was not a successful way. Therefore, heat removal to external convective flow has 
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to be made more efficient. From this perspective, it was thought that a heat sink attached to the motor was the best 
way. This idea was also used in the ARES mission (Aerial Regional-scale Environmental Survey) by NASA 
Langley research center for heat removal from a UHF communication system.[8] In this simulation, a simple estimate 
of heat sink was conducted by increase of surface area of the motor. As a configuration of the heat sink, fins were 
assumed like Table 7. Number of fins was decided by considering that 3 fins are fixed on each surface except the 
bottom. In this configuration, surface area became almost ten times compared to the original. A model with the 
assumed heat sink was defined as model 3. 

The results are shown in Fig. 9. Form the results, it is clear that 
temperature of the propeller motor decreased to 320 K in 
comparison with Fig. 8. It means that the heat sink is a promising 
device for heat removal from the motor to external flow although in 
a tradeoff study related to mass, an increase of drag should be 
conducted in future works.  

 

 

 
a) Temperature Color Chart b) Temperature History 

Figure 9. Results of Model 3 

 

V. Conclusion 
In this study, a thermal mathematical model of the Mars Airplane was developed and analyzed using data 

available on the flight parameters determined from the mission scenario. This thermal mathematical model was used 
to predict thermal performance and possible issues.  

Initial problems on the thermal design were high temperatures of the onboard components and propeller motors. 
To solve this temperature distribution of the onboard components, contact thermal conductance was changed by 
using thermal conducting sheets. As a result, temperature was decreased significantly.  

Furthermore, the cooling of propeller motors by utilizing a heat sink was simulated. The effect of the heat sink 
was so remarkable. This method was suitable for the airplane, because it can use the external convective flow 
efficiently.  
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Table 7. Configuration of the Heat Sink 
Thickness mm 5 
Depth mm 100 
Length mm 100 
Number of Fins  9 
Material  Aluminum 
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Abstract 

We aim at the realization in the first half of the 2020s of a Mars airplane.  The fundamental key technology to the Mars 
airplane realization are researched and developed. To demonstrate the feasibility, the High-Altitude Mars Airplane Flight 
Demonstration on Earth will be conducted in 2013. In this report, we present a plan summary of flight demonstration. 
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Conceptual Design of a Mars Airplane for a Technological Demonstrator of a Mars Lander 
Koji Fujita, Hiroki Nagai (Tohoku Univ.) 

Akira Oyama (JAXA) 

Key Words: Mars airplane, Conceptual design, Lander, Solution space 

Abstract 
This paper presents conceptual design results of a Mars airplane for a technological demonstrator of a Mars lander. A 
relation among total mass of the airplane, aeroshell size, payload mass, and flight range is revealed. An airplane weighing 
34.0 kg shows a maximum range of 370 km under the condition of an aeroshell diameter of 3 m and a payload mass of 3 
kg. 
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 ࢜ࣜࢼࢩࣥࣙࢩࢵ࣑ .2
� ⅆᫍ㣕⾜ᶵࡣ㸪࢚࡟࢙ࣝࢩࣟ࢔཰⣡ࡓࢀࡉ≧ែ࡛

฿࡟✵㸬ⅆᫍୖࡿࢀࡉ㏦㍺࡜࡬ⅆᫍࡾࡼ࡟ࢺࢵࢣࣟ

╔ᚋ㸪ᨺฟࡣ࢙ࣝࢩࣟ࢔࢚ࡓࢀࡉⅆᫍ኱Ẽ࡟✺ධࡋ㸪

ࣟ࢔㸬࢚ࡃ࠸࡚ࡋ㝆ୗࡽࡀ࡞ࡋ⏝฼ࢆࢺ࣮ࣗࢩࣛࣃ

࢚ࡀᚋ㸪ⅆᫍ㣕⾜ᶵࡓࡋ㐩฿࡟⨨఩ࡢᡤᐃࡀ࢙ࣝࢩ

ⅆᫍ㣕ࡓࡗࡔ㸬཰⣡ᙧែࡿࢀࡉᨺฟࡽ࠿࢙ࣝࢩࣟ࢔

⾜ᶵࡣ✵୰࡛ᶵయࢆᒎ㛤ࡋ㣕⾜ᙧែࡿ࡞࡜㸬ࡢࡑᚋ㸪

ᶵ㤳ࢆᘬࡁ㉳࡚ࡋࡇỈᖹᐃᖖ㣕⾜ࡿࡍ⾜⛣࡜࡬㸬ⅆ

ᫍ㣕⾜ᶵࡣⅆᫍ኱Ẽ୰ࢆ㣕⾜ࡋ㸪ࡢࡑ㛫࡟ⅆᫍࡢᆅ

☢Ẽࡢィ 㸪Ẽ㇟ほ 㸪ᆅ⾲᧜ᙳ࠺⾜ࢆ࡝࡞㸬 

3. タィἲ 
ⅆ࡛ᫍࡣᆅ⌫࡜ẚ࡭኱Ẽࡽ࠿࡜ࡇ࠸ⷧࡀ㸪ᚲ↛ⓗ

⏝㸪኱Ẽᅪ✺ධࡋࡔࡓ㸬ࡿ࡞ࡃࡁ኱ࡀ✚㠃ࡢ⩼୺࡟

ࡣ⩼ᑿࡸ⩼㸪୺ࡽ࠿࡜ࡇࡿࢀࡉ཰⣡࡟࢙ࣝࢩࣟ࢔࢚

㸬ࡿ࠸࡚ࢀࡉ཰⣡࡛ࢇ␚ࡾᢡࡣෆ࡛ࣝࢭࣉ࢝ࣜࢺ࢚ࣥ

ᚑ࡚ࡗ㸪タィ࡛ࡣ㸪ᚑ᮶ࡢᶵయタィࡾ࡞␗࡜㸪ᶵయ

  㸬ࡿ࡞࡜࡜ࡇࡴྵࢆᒎ㛤ᶵᵓࡢ
タィ᪉ἲࢆࢺ࣮ࣕࢳ࣮ࣟࣇࡢᅗ 㸬ึࡍ♧࡟3.1 㸪࡟ࡵ

せồࡸไ⣙᮲௳ࡿࡍ࡟࠿ࡽ᫂ࢆ㸬ḟ࡟㸪ࢆࢀࡑ㋃ࡲ

࡜࡬⟭ᚋ㸪཯᚟ィࡢࡑ㸬ࡿࡍタᐃࢆタィධຊ್࡚࠼

ධࡃ࠸࡚ࡗ㸬཯᚟ィ⟬࡛ࡎࡲࡣ㸪✵ຊྛ࡜㒊ࡢᙧ≧

࡞ᖹ㠃ᙧ㸪᢬ᢠࡸ✚㠃ࡣ࡛ࡇࡇ㸬ࡿࡍタィ࡚࠸ࡘ࡟

ࣉ࡚ࡋ࡜‽ᇶࢆ᢬ᢠࡓࢀࡽࡵồ࡟㸬ḟࡿࡍ⟭ィࢆ࡝

ࡣタィἲࡢ✲◊㸬ᮏࡿࡍタィࢆࣛ࣌ࣟ Adkins & 
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Liebeckࡢ᪉ἲ ຊ✵ࡢ⣲⩼ࣛ࣌ࣟࣉ㸬ࡿ࠸࡚ࡌ‽࡟(3

≉ᛶࡣపࣞࡘ࠿ࡾ࠶࡛ᩘࢬࣝࣀ࢖ప㏿ࡽ࠿㧗ள㡢㏿

ᐇ㦂್ࡢࡽㄶゼࡓࡋໟྵࢆ࡛ࡲ 㸬ࣉࡿ࠸⏝ࢆ(4 ࣟ࣌ࣛ

࠸⏝ࢆࢀࡑ㸪࡛ࡢࡿࡲồࡀᚲせ㍈ືຊࡾࡼ࡟タィࡢ

࡚⥲ฟຊࢆồࡿࡵ㸬ḟ࡟㸪୺⩼ࡸ⬗య㸪ᒎ㛤ᶵᵓ➼

✚࡚ࡋ࡟࠺ࡼࡢࡇ㸬ࡿࡍ⟭ィࢆ㉁㔞ࡢᶵయࡓࡗ࠸࡜

ࣜࢸࢵࣂࢆᕪࡢ࡜タᐃ⥲㉁㔞࡜ᶵయ⥲㉁㔞ࡓࡆୖࡳ

㉁㔞ࡿࡍ࡜㸬࡚ࡋࡑ㸪ࣜࢸࢵࣂ㉁㔞࡜⥲ฟຊࡽ࠿⯟

⥆㊥㞳࡜⁫✵᫬㛫ࢆ⟬ฟࡿࡍ㸬᭱ᚋ࡟㸪ᡤᐃࡢ఩⨨

㸬ࡿࡍㄪᩚࢆ୺⩼࣭⬗య㛫㊥㞳࡟࠺ࡼࡿ᮶ࡀ㔜ᚰ࡟

  㸬ࡿࡍ⟭཯᚟ィ࡛ࡲࡿࡍ཰᮰ࡀㄪᩚࡢࡇ
⾲ 㸪ࡣẁᩘࡳ␚ࡾ㸬ᢡࡍ♧ࢆ௳ไ⣙᮲ࡧせồཬ࡟3.1

ྑ⩼࣭ᕥ⩼࣭ᑿ⩼ඹྛ࡟ 1 ẁࡿࡍ࡜ࡘࡎ㸬୺⩼ࢫ࢔
ຊ≉ᛶ✵ࡿࡍ⏝౑ࡣ⠊ᅖࡢẚࢺࢡ࣌ ࡟ᐇ㦂⠊ᅖࡢ(5

౫Ꮡࡿ࠸࡚ࡋ㸬⾲ ࢀࡇ㸬ࡍ♧ࢆタィධຊ್࡞୺࡟3.2
ᑠᆺ࣭㍍ࡓࢀࡉウ᳨࡟㸪㐣ཤࡣ௳᮲ࡿࡅ࠾࡟⾲ࡢࡽ

㔞ࡢⅆᫍ᥈ᰝ⯟✵ᶵ᳨ࡿࡅ࠾࡟ウ࠸࡚ࡋ࡜ࢫ࣮࣋ࢆ

ࡿ 6)㸬࠿࡯ࡢࡇᶵయ⥲㉁㔞㸪࣌ ࢔࢚ࡧ㉁㔞ཬࢻ࣮ࣟ࢖

ゎᯒࡣࡽࢀࡇ㸪ࡀࡿ࠶タィධຊ್࡛ࡀᚄ┤࢙ࣝࢩࣟ

ᑐ㇟࡚ࡋ࡜ኚ໬ࡿࡏࡉ㸬 
኱Ẽࡢ ᗘ࡜ᅽຊࡣ㸪ཧ⪃ᩥ⊩ 㛵ࡢ㧗ᗘ࡚࠸⏝ࢆ(7

ࢧࡿࡍᑐ࡟஧㓟໬Ⅳ⣲ࡣ㸬⢓ᛶಀᩘࡓࡵồ࡚ࡋ࡜ᩘ

 㸬ࡓࡵồ࡚ࡗࡼ࡟ᘧࡢࢻࣥࣛࢨ
㣕⾜࣐ࡣᩘࣁࢵ㸪㠀ᅽ⦰ᛶὶࡿ࠼ᢅ࡚ࡋ࡜ࢀ୰࡛

㧗㏿࡞᮲௳࡚ࡋ࡜  㸬ࡓࡋタᐃ࡟0.3
⬗యᙧ≧ࡣ෇⟄ᙧࢆ௬ᐃࡿࡍ㸬⬗యయ✚ Vfuseࡣ㸪

⥲㉁㔞 Mtotal࡟ẚ౛࡚ࡋኚ໬ࡓࡏࡉ㸬ẚ౛ಀᩘࡣཧ⪃

ᩥ⊩  㸬ࡓࡵᐃ࡚ࡋ࡟ᇶࢆ್ࡢ(8
 

Vfuse [m3] = 0.0012 [m3/kg]�Mtotal [kg] (1) 

⾲ 3.1� せồཬࡧไ⣙᮲௳ 
㡯┠ ್㸪༢఩ / ෆᐜ 

ᶵయ✀ู ᅛᐃ⩼ᶵ 
᥎㐍 ࣛ࣌ࣟࣉ/DC࣮ࣔࢱ 

ᢡࡳ␚ࡾẁᩘ ྑ⩼࣭ᕥ⩼࣭ᑿ⩼ྛ 1ẁ 
 - ᚄ 0.6┤/ࡉ㧗࢙ࣝࢩࣟ࢔࢚
᭱኱୺⩼ࢺࢡ࣌ࢫ࢔ẚ 8 - 
᭱ᑠ୺⩼ࢺࢡ࣌ࢫ࢔ẚ 4 - 
 㟁ຊ 20.0 Wࢻ࣮ࣟ࢖࣌
㏻ಙ⣔㉁㔞 0.2 kg 
㔜ຊຍ㏿ᗘ 3.71 m/s2 
኱Ẽ୺ᡂศ ஧㓟໬Ⅳ⣲ 

 
⾲ 3.2� ୺࡞タィධຊ್ 

㡯┠ ್ ༢఩ 
Ỉᖹᑿ⩼ᐜ✚ẚ 0.5 - 
ᆶ┤ᑿ⩼ᐜ✚ẚ 0.04 - 
኱Ẽ᮲௳ィ⟬㧗ᗘ 0 m 
㣕⾜࣐0.3 ᩘࣁࢵ - 
㣕⾜㏿ᗘ 73 m/s 

チᐜ0.7 ᩘࣁࢵ࣐ࣛ࣌ࣟࣉ - 
 - ᇶᩘ 1ࣛ࣌ࣟࣉ
 - 2 ᩘࢻ࣮ࣞࣈ
 - ຠ⋡ 0.8ࢱ࣮ࣔ

 ᐦᗘ 98 Wh/kgࢠࣝࢿ࢚ࣜࢸࢵࣂ
 ࡢ௨እࢻ࣮ࣟ࢖࣌
ᦚ㍕ᶵჾ㟁ຊ 

54.1 W 

ᒎ㛤ᶵᵓ㉁㔞/⥲㉁㔞 0.1 - 
 - ㉁㔞/⥲㉁㔞 0.1ࣥࢪ࣮࣐

㔜ᚰ఩⨨ 30 %c 
 
⬗య㛗ึࡉᮇ್ lfuse, iniࡣ㸪⤒㦂ⓗ࡟ḟᘧ࡛୚ࡓ࠼㸬 
 

lfuse, ini [m] = 0.011 [m/kg]�Mtotal [kg] + 0.7 [m] (2) 
 
⬗య┤ᚄࡣ⬗యయ✚࡜⬗య㛗ࡽ࠿ࡉ⟬ฟࡓࡋ㸬ࡓ

ࡣ㸪᭱ᑠ್ࡋࡔ 0.14m࡟ไ㝈ࡓࡋ㸬 
୺⩼㠃✚ཬࡧᥭຊಀᩘࡢィ⟬ࡣ࡟ཧ⪃ᩥ⊩ ᡭࡢ(8

ἲࡓ࠸⏝ࢆ㸬୺⩼࢙ࣝࢩࣟ࢔࢚ࡣࣥࣃࢫ┤ᚄ࡜ᢡࡾ

࡞⬟㸪ྍࡾ࠾࡚ࢀࡉไ㝈ࡀ኱್࡚᭱ࡗࡼ࡟ẁᩘࡳ␚

㝈ࢺࢡ࣌ࢫ࢔ࡾẚࡀ㧗࡟࠺ࡼࡿ࡞ࡃタᐃࡓࡋ㸬⩼ᘻ

㛗ࡣ㠃✚ࡽ࠿ࣥࣃࢫ࡜ᚓࡓࢀࡽ㸬 
Ỉᖹ࣭ᆶ┤ᑿ⩼㠃✚ࡣᑿ⩼ᐜ✚ẚ࡚࠸⏝ࢆィ⟬ࡋ

ࡑࡣ㸪Ỉᖹ࣭ᆶ┤ᑿ⩼ᐜ✚ẚ࡚ࡋ࡜್࡞㸬௦⾲ⓗࡓ

ࢀࡒࢀ 0.5ཬࡧ ࡓࡋ࡜0.04 9)㸬ࡓࡲ㸪Ỉᖹ࣭ᆶ┤ᑿ⩼

ࢀࡒࢀࡑࡣᮇ್ึࡢẚࢺࢡ࣌ࢫ࢔ 3ཬࡧ ࡓࡋ࡜1.3 9)㸬

ࢆᘻ㛗⩼࡜ࣥࣃࢫẚ࡛ࢺࢡ࣌ࢫ࢔ࡢࡇࡤࢀ࠶࡛⬟ྍ

タィࡋ㸪࢚ࡳࡣࡽ࠿࢙ࣝࢩࣟ࢔ฟࡿሙྜࡣ࡟㐺ᐅಟ

ṇࡓࡋ㸬 

 
ᅗ 3.1� タィࢺ࣮ࣕࢳ࣮ࣟࣇ 
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ᑿ⩼࣒࣮ࣈ㸪඲ᶵ᢬ᢠ㸪᥎㐍⣔ࡣཧ⪃ᩥ⊩ ᪉ἲࡢ(8

࡛タィࡓࡋ㸬࡛ࡇࡇ㸪ࣛ࣌ࣟࣉᅇ㌿ᩘࡣ㸪ࣛ࣌ࣟࣉ

ࡑࡼ࠾ࡢチᐜ್ࡀᩘࣁࢵ࣐➃⩼ 9 ๭࡟࠺ࡼࡿ࡞࡟㣕
⾜㏿ᗘࣛ࣌ࣟࣉ࡜┤ᚄࡽ࠿ィ⟬ࡓࡋ㸬  
᥎㐍⣔ࡢタィ࡛ᚓࡓࢀࡽ㍈ືຊࡣ㸪࣮ࣔࢱຠ⋡ࢆ

௓ࢱ࣮࡚ࣔࡋᾘ㈝㟁ຊ࡜࡬ኚ᥮ࡓࡋ㸬ࣟ࢖࣌࡟ࢀࡇ

ฟ⥲ࢆࡢࡶࡓ࠼ຍࢆ௚ᦚ㍕ᶵჾ㟁ຊࡢࡑ࡜㟁ຊࢻ࣮

ຊࡓࡋ࡜㸬  
㉁㔞ぢ✚ࡢࡾࡶ᪉ἲࡣཧ⪃ᩥ⊩ ࡓ㸬ࡿ࠸࡚ࡗᚑ࡟(8

㸪ࢫࢡࢽ࢜ࣅ࢔㸪㏻ಙ⣔㸪Air Data Sensor (ADS)㸪ࡋࡔ
DCDCྜࡢࢱ࣮ࣂࣥࢥィ㉁㔞ࡣ 2.3kgࡓࡋ࡜㸬ࡓࡲ㸪
ᒎ㛤ᶵᵓ㉁㔞ཬࣥࢪ࣮࣐ࡧ㉁㔞ࢀࡒࢀࡑࡣ⥲㉁㔞ࡢ

1๭ࡓࡋ࡜㸬ࡾࡼ࡟ࢀࡇぢ✚ࣜࢸࢵࣂࡓࢀࡽࡶ௨እࡢ
⥲㉁㔞࡜タᐃ⥲㉁㔞ࡢ࡜ᕪࣜࢸࢵࣂࢆ㉁㔞ࡓࡋ࡜㸬

⫣ᩥ⪄ཧ࡚࠸⏝ࢆᚋ㸪⥲ฟຊࡢࡑ ᪉ἲ࡛⯟⥆㊥㞳ࡢ(8

 㸬ࡓࡋ⟭ィࢆ᫬㛫✵⁫࡜
ḟ࡟㸪ᙧ≧࡜㉁㔞ࡽ࠿ࢱ࣮ࢹࡢ㸪㔜ᚰ఩⨨ࡀᡤᐃ

⨨఩ࡢᵓ㐀ྛࡢ࡝࡞୺⩼㸪⬗య࡟࠺ࡼࡿ࡞࡟⨨఩ࡢ

࠿እ࿘࢙ࣝࢩࣟ࢔࢚ࡣ⨨㸪ᶵ㤳఩ࡎࡲ㸬ࡿࡍタィࢆ

ࡢᚄ┤ࡽ 5%ศෆഃ࡟ධࡓࡗ఩⨨ࡿࡍ࡜㸬୺⩼࣭ᑿ⩼
㛫㊥㞳ࡣᑿ⩼࣮࣓࡚ࣔࣥ࠸⏝ࢆ࣒࣮࢔ࢺᐃࡿࡵ㸬ࡑ

ࡢᡤᐃࡀ⨨㸪඲ᶵ㔜ᚰ఩ࢆ㸪୺⩼࣭⬗య㛫㊥㞳࡚ࡋ

఩⨨࡟࠺ࡼࡿ࡞࡟タᐃࡿࡍ㸬ᮏ◊✲࡛ࡣ㔜ᚰ఩⨨ࡣ

30%⩼ᘻ㛗఩⨨ࡿ࠸࡚ࡋ࡟㸬㔜ᚰタᐃࡢ⤖ᯝ୺⩼ᚋ⦕
ࢆࡉ㸪⬗య㛗ࡣ࡟ሙྜࡿฟࡳࡣࡽ࠿࢙ࣝࢩࣟ࢔࢚ࡀ

 㸬ࡿࡍ෌ᗘタィ࡚ࡋࡃ▷
᭱ప཯᚟ᅇᩘࡣ 20ᅇࡋ࡜㸪ࡢࡑᚋ㔜ᚰ఩⨨ㄪᩚ㔞

ࡀ 1mm௨ୗ࡛ࡲࡿ࡞࡟཯᚟ࡓࡋ㸬཯᚟ࡢ㒔ᗘ㸪ᑿ⩼
㸪MATLABࡣᚄ┤ࣛ࣌ࣟࣉ࡜࣒࣮࢔ࢺ࣓࣮ࣥࣔ ࡢ
active-set ࣒ࢬࣜࢦࣝ࢔ ኱᭱ࢆ㸪⯟⥆㊥㞳࡚࠸⏝ࢆ(10

໬࡟࠺ࡼࡿࡍタᐃࡓࡋ㸬 

4. ᳨᳨ウ᮲௳ 
ᮏ◊✲ࡢ┠ⓗࡣ㸪ᶵయつᶍ࡟ᑐࡋ㸪ࡢࡅࡔࢀ࡝⛉

Ꮫほ ࣌ࢆࢻ࣮ࣟ࢖ᦚ㍕ࡋఱ km ほ 㣕⾜ྍࡀ⬟࡛
㸪ධຊࡵࡓࡢࡑ㸬ࡿ࠶࡛࡜ࡇࡿࡍ࡟࠿ࡽ᫂ࢆ࠿ࡿ࠶

ኚᩘ࡛ࡿ࠶⥲㉁㔞࢙ࣝࢩࣟ࢔࢚࡜┤ᚄࢆኚ໬ࡏࡉ㸪

ࡿ࡞࡟ࡽࡃ࠸ࡀ㊥㞳⥆⯟࡚ࡋᑐ࡟㉁㔞ࢻ࣮ࣟ࢖࣌ྛ

್⾲௦ࡣᚄ┤࢙ࣝࢩࣟ࢔࢚ࡣ࡛✲◊㸬ᮏࡿ࡭ㄪࢆ࠿

࡚ࡋ࡜ 2mཬࡧ 3mࡢ 2᮲௳ࢆㄪࡿ࡭㸬⥲㉁㔞ࡣ㸪ྛ
ࡲᑠ್᭱ࡽ࠿኱್᭱࡞⬟ᚄ࡛タィྍ┤࢙ࣝࢩࣟ࢔࢚

ᐇド࠾࡞㸬ࡿࡏࡉᐃ㛫㝸࡛ኚ໬୍࡚࠸࠾࡟⠊ᅖࡢ࡛

ᶵࡣ࡚࠸࠾࡟⥲㉁㔞࡞☜᫂࡟ไ㝈࡞ࡣ࡛ࡅࢃࡿ࠶ࡀ

ࡋ៖⪄ࢆࡏྜ⤌ࡢ࡜࣮ࣂ࣮ࣟࡣࡃࡋࡶࢲ㸪ࣛࣥࡀ࠸

㚷ࢆ㉁㔞ࡿࡁ࡛ࡀ࡜ࡇࡿᙜ࡚ࡾ๭࡟㸪㣕⾜ᶵ࡟㝿ࡓ

࢙ࣝࢩࣟ࢔㸪ྛ࢚ࡣ㉁㔞ࢻ࣮ࣟ࢖㸬࣌ࡓࡋタᐃ࡚ࡳ

┤ᚄ࡛タィྍ⬟᭱࡞኱್ࡽ࠿ 0 ࡚࠸࠾࡟⠊ᅖࡢ࡛ࡲ
୍ᐃ㛫㝸࡛ኚ໬ࡿࡏࡉ㸬ࡾࡼ࡟ࢀࡇ㸪ྛ࢚࢙ࢩࣟ࢔

ࣝ┤ᚄ࡟ᑐ࡚ࡋ⯟⥆㊥㞳᭱ࡀ኱᭱ࡿ࡞࡜㐺࡞⥲㉁㔞

࡜㉁㔞ࢻ࣮ࣟ࢖࣌ࡢ㝿ࡢࡑ㸪࡟ࡽࡉ㸪ࡋ࡟࠿ࡽ᫂ࢆ

⯟⥆㊥㞳ࡢ㛵ಀࢆᐃ㔞ⓗࡿࡍ࡟࠿ࡽ᫂࡟㸬᭱ᚋ࡟㸪

᭱㐺࡞⥲㉁㔞ྛࡿࡅ࠾࡟ㅖඖࡍ♧ࢆ㸬 

5. ⤖ᯝཬࡧ⪃ᐹ 
⥲㉁㔞࢙ࣝࢩࣟ࢔࢚࡜┤ᚄࢆኚ໬ࡓࡏࡉሙྜࡢ㸪

ᅗࢆ㛵ಀࡢ㊥㞳⥆⯟࡜㉁㔞ࢻ࣮ࣟ࢖࣌ 㸬(a)ࡍ♧࡟5.1
ཬࡧ(b)࢙ࣝࢩࣟ࢔࢚ࢀࡒࢀࡑࡣ┤ᚄࡀ 2mཬࡧ 3mࡢ
ሙྜࡢ⤖ᯝ࡛ࡿ࠶㸬⥲㉁㔞࢙ࣝࢩࣟ࢔࢚࡜┤ᚄ୍ࢆ

ᐃࡁ࡜ࡓࡋ࡜㸪࣌ࢻ࣮ࣟ࢖㉁㔞࡜⯟⥆㊥㞳ࡢ㛵ಀࡣ

ഴࡀࡁ㈇୍ࡢḟ㛵ᩘࡿ࠸࡚ࡗ࡞࡜㸬ࡣࢀࡇ㸪ᮏタィ

ᡭἲ࡛ࡣ㸪⥲㉁㔞୍ᐃ࡛࣌ࢆࢻ࣮ࣟ࢖ቑࡍࡸሙྜࡢ

㉁㔞ࣜࢸࢵࣂࡣ㉁㔞ࡢ๐ῶ࡚ࡗࡼ࡟㈥࡛ࡽ࠿ࡿࢀࢃ

ࢆ㉁㔞ࢻ࣮ࣟ࢖࣌࡜ᚄ┤࢙ࣝࢩࣟ࢔㸪࢚࡟㸬ḟࡿ࠶

୍ᐃࡓࡋ࡜ሙྜ࡜ࡿ࠼⪄ࢆ㸪ึࡣࡕ࠺ࡢࡵ⥲㉁㔞ࢆ

ቑຍࢀࡘ࡟ࡿࡏࡉ⯟⥆㊥㞳ࡀఙࡀࡃ࠸࡚ࡧ㸪࡜ࡿ࠶

㸬タィࡿ࠸࡚ࡋῶᑡࡣᚋࡢࡑ㸪࠼㏄ࢆ኱್࡛᭱ࢁࡇ

⤖ᯝ᭱ࡕ࠺ࡢ኱⯟⥆㊥㞳ࡍ♧ࢆ⥲㉁㔞ࡣ㸪࢚ࢩࣟ࢔

࢙ࣝ┤ᚄ 2m ཬࡧ 3m ࢀࡒࢀࡑ࡚ࡋᑐ࡟ 17.5kg ཬࡧ
34.0kg ࡟ẚࢺࢡ࣌ࢫ࢔ࡢ⩼㸪୺ࡣഴྥࡢࡇ㸬ࡓࡗࡔ
㛵ಀࡿ࠸࡚ࡋ㸬ᅗ ᚄ┤࢙ࣝࢩࣟ࢔࢚࡟5.2 3mࡅ࠾࡟
ᮏタィ࠾࡞㸬ࡍ♧ࢆ㛵ಀࡢẚࢺࢡ࣌ࢫ࢔࡜㉁㔞⥲ࡿ

࢖࣌ࡣẚࢺࢡ࣌ࢫ࢔࡟᫬ࡓࡋ࡜ᐃ୍ࢆ㸪⥲㉁㔞ࡣ࡛

㉁㔞ࢻ࣮ࣟ࢖࣌ࡢ࡝㸪ࡵࡓ࠸࡞ࡋ౫Ꮡ࡟㉁㔞ࢻ࣮ࣟ

ᅗࡶ࡛ 㸪ᅗࡓࡲ㸬ࡿ࡞࡟࠺ࡼࡢ5.2 ࢩࣟ࢔㸪࢚࡟5.3
࢙ࣝ┤ᚄ 3m ࢆ㉁㔞ෆヂࡢᶵయࡢ㉁㔞⥲ྛࡿࡅ࠾࡟
㸬ᅗࡍ♧ ࢫ࢔࠸㧗ࡣࡕ࠺࠸ࡉᑠࡀ㸪⥲㉁㔞ࡾ㏻ࡢ5.2
ຊ≉ᛶ✵࠸㧗ࡵࡓࡢࡑ㸬ࡿ࠸࡚ࡁᣢ࡛⥔ࢆẚࢺࢡ࣌

㸪ᅗࡋ኱ᆺ໬ࢆᶵయࡲࡲࡓࡗಖࢆ ࣜࢸࢵࣂࡾ㏻ࡢ5.3
✚㍕㔞ࢆቑࡿ࠸࡚ࡁ࡛ࡀ࡜ࡇࡍࡸ㸬ࡋ࠿ࡋ⥲㉁㔞ࡀ

34.0kg ࡇ㸬ࡿ࠸࡚ࡗࡀୗࡀẚࢺࢡ࣌ࢫ࢔࡜ࡿ࠼㉸ࢆ
ẁࡳ␚ࡾᢡ࡜ᚄ┤࢙ࣝࢩࣟ࢔㸪࢚ࡀࣥࣃࢫ⩼୺ࡣࢀ

ᐃ୍ࣥࣃࢫ㸪ࡾ࠾࡚ࡋ㐩࡟ࣥࣃࢫ኱᭱ࡿࡲᐃࡽ࠿ᩘ

ࡿ࠸࡚ࡋࡤఙࢆᘻ㛗⩼࡟ࡵࡓࡍࡸቑࢆ✚㠃⩼ࡲࡲࡢ

ࡣຊ≉ᛶ✵ࡾࡼ࡟పୗࡢẚࢺࢡ࣌ࢫ࢔㸬ࡿ࠶࡛ࡽ࠿

ᝏ໬ࡿࡍ㸬ᅗ 5.3 ࡀ㸪⥲㉁㔞ࡾࡼ 34.0kg タࡓ࠼㉸ࢆ
ィ࡛ࡣ㸪᥎㐍⣔ࡢ㉁㔞ࡀ኱ࢃࡀ࡜ࡇࡿ࠸࡚ࡗ࡞ࡃࡁ

࡟ቑຍࡢ᢬ᢠ࠺క࡟㸪⥲㉁㔞ቑຍࡣཎᅉࡢࡇ㸬ࡿ࠿

ຍ࡚࠼㸪ࢺࢡ࣌ࢫ࢔ẚࡢపୗࡿࡼ࡟᢬ᢠಀᩘ⮬యࡢ

ቑຍࡀᙳ㡪ࡋ㸪ᚲせ᥎ຊࡀቑຍ࡜ࡿ࠶࡛ࡵࡓࡓࡋ⪃

ࡢࡑࡶ࡚ࡏࡉቑຍࢆ㸪⥲㉁㔞ࡾࡼ࡟ࢀࡇ㸬ࡿࢀࡽ࠼

ቑຍศࣜࢸࢵࣂࢆ㉁㔞࡟඘࡚ࡎࡁ࡛ࡀ࡜ࡇࡿ㸪⯟⥆

㊥㞳ࡿ࠼࠸࡜ࡿ࠸࡚ࡗ࡞ࡃ▷ࡀ㸬ࡾࡲࡘ㸪ᮏⅆᫍ㣕
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⾜ᶵࡢタィ࡟㛵ࡣ࡚ࡋ㸪㧗ࢺࢡ࣌ࢫ࢔ẚࢆ⥔ᣢ࡛ࡁ

኱ࢆᶵయ࡚ࡏࢃྜ࡟ᚄ┤࢙ࣝࢩࣟ࢔⠊ᅖෆ࡛㸪࢚ࡿ

ᆺ໬ࡀࡢࡿࡍ⯟⥆㊥㞳ࡢほⅬ᭱ࡣࡽ࠿㐺࡛࠸࡜ࡿ࠶

 㸬ࡿ࠼

�

��

��

��

��

��

�
�)

)�
�!

��

�

�'+ &#�$*
��(� $�
�%##+$ ��* %$
��,"%��
��**�(,
� $�
�� "
�+)�"���
�(%&
��&"%,#�$*

 

ᅗ 5.3� ᚄ┤࢙ࣝࢩࣟ࢔࢚ 3mྛࡿࡅ࠾࡟⥲㉁㔞ࡢᶵ
యࡢ㉁㔞ෆヂ 
 
� ḟ࡟㸪ྛ࢚࢙ࣝࢩࣟ࢔┤ᚄ࡟ᑐ᭱ࡿࡍ㐺࡞⥲㉁㔞

್࡞௦⾲ⓗࡣ࡛ࡇࡇ㸬ࡿ࡭㏙࡚࠸ࡘ࡟ᶵయタィࡢ࡛

ࡣ㉁㔞ࡢࢻ࣮ࣟ࢖࡚࣌ࡋ࡜ 3kg ㅖࡢ㸬ྛᶵయࡿࡍ࡜
ඖࢆ⾲ ࡀᚄ┤࢙ࣝࢩࣟ࢔㸬࢚ࡍ♧࡟5.1 2mཬࡧ 3m
ࢀࡒࢀࡑࡣ㊥㞳⥆⯟ࡢᶵయྛࡢ 131kmཬࡧ 370km࡜
㸬ᅗࡓࡗ࡞ ࡞㐺᭱ࡿࡅ࠾࡟ᚄ┤࢙ࣝࢩࣟ࢔࢚ྛ࡟5.4
⥲㉁㔞ࡢᶵయࡢ㉁㔞ෆヂࡍ♧ࢆ㸬ࡶࡽࡕ࡝᥎㐍⣔࡜

㸬ࡿ࠸࡚ࡵ༨ࢆ኱㒊ศࡢ㉁㔞ࡀࢻ࣮ࣟ࢖࣌࡜ࣜࢸࢵࣂ

ࡀᚄ┤࢙ࣝࢩࣟ࢔࢚࡟≉ 3mࡢሙྜࡣ࡟⥲㉁㔞ࡢ⣙ 3
๭ࡀࣜࢸࢵࣂࢆ༨ࡿࡵタィࡿ࠸࡚ࡗ࡞࡜㸬ᅗ ᦚ࡟5.5
㍕ᶵჾ㉁㔞ࡢෆヂࡍ♧ࢆ㸬(a)ཬࡧ(b)࢔࢚ࢀࡒࢀࡑࡣ
ࡀᚄ┤࢙ࣝࢩࣟ 2mཬࡧ 3mࡢሙྜࡢ⤖ᯝ࡛ࡿ࠶㸬ᦚ
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(a) ࢚࢙ࣝࢩࣟ࢔┤ᚄ 2m 
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(b) ࢚࢙ࣝࢩࣟ࢔┤ᚄ 3m 

ᅗ 5.1� ⥲㉁㔞࢙ࣝࢩࣟ࢔࢚࡜┤ᚄࢆኚ໬ࡓࡏࡉሙ
 㛵ಀࡢ㊥㞳⥆⯟࡜㉁㔞ࢻ࣮ࣟ࢖࣌ࡢྜ
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ᅗ 5.2� ᚄ┤࢙ࣝࢩࣟ࢔࢚ 3m ࢔࡜㉁㔞⥲ࡿࡅ࠾࡟
 ẚࢺࢡ࣌ࢫ

 
⾲ 5.1� ᭱㐺࡞⥲㉁㔞࡛ࡢᶵయㅖඖ 

㡯┠ ࢚࢙ࣝࢩࣟ࢔┤ᚄ 
༢఩ 

2 m 3 m 
 m 7.9 5.4 ࣥࣃࢫ
⩼ᘻ㛗 0.73 0.99 m 

 - ẚ 7.4 8.0ࢺࢡ࣌ࢫ࢔
୺⩼ࣞ�104 8.8 6.4 ᩘࢬࣝࣀ࢖ 

᢬ᢠ 3.2 5.0 N 
ᥭᢠẚ 20 25 - 
⬗య㛗1.07 0.89 ࡉ m 
⬗యᚄ 0.17 0.22 m 

ᑿ⩼࣮࣓ࣔࣥ4.1 2.6 ࣒࣮࢔ࢺ m 
 ᚄ 0.87 1.27 m┤ࣛ࣌ࣟࣉ
ᅇ㌿ᩘ 2934 2024 RPM 
 ฟຊ 424 621 Wࢱ࣮ࣔ

 ฟຊ 20 20 Wࢻ࣮ࣟ࢖࣌
⥲ฟຊ 498 695 W 
⥲㉁㔞 17.5 34.0 kg 

 ㉁㔞 2.5 10 kgࣜࢸࢵࣂ
 ㉁㔞 3.0 3.0 kgࢻ࣮ࣟ࢖࣌
⯟⥆㊥㞳 131 370 km 
⁫✵᫬㛫 0.5 1.4 hours 
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㍕ᶵჾྜࡢィ㉁㔞ࡣ㸪ࢀࡒࢀࡑ 9.6kg ཬࡧ 18.7kg ࡜
㸬ᅗࡓࡗ࡞ 5.6 ࡒࢀࡑࡣ(b)ࡧ㸬(a)ཬࡍ♧ࢆᖹ㠃ᙧ࡟
ࡀᚄ┤࢙ࣝࢩࣟ࢔࢚ࢀ 2mཬࡧ 3mࡢሙྜࡢ⤖ᯝ࡛࠶
㸪ྑࡓࡲ㸬ࡿ࠸࡚ࡗ࡞࡜ẚࢺࢡ࣌ࢫ࢔㧗ࡣ⩼㸬୺ࡿ

⩼࣭ᕥ⩼࣭ᑿ⩼ࢀࡒࢀࡑࡀ 1 ẁࡢᢡࣟ࢔࢚࡛ࡳ␚ࡾ
 㸬ࡿ࠿ࢃࡀ࡜ࡇࡿ࠶࡛⬟཰⣡ྍ࡟࢙ࣝࢩ

 

 
ᅗ 5.4� ㉁㔞⥲࡞㐺᭱ࡿࡅ࠾࡟ᚄ┤࢙ࣝࢩࣟ࢔࢚ྛ
 ㉁㔞ෆヂࡢᶵయࡢ
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(a) ࢚࢙ࣝࢩࣟ࢔┤ᚄ 2m 
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(b) ࢚࢙ࣝࢩࣟ࢔┤ᚄ 3m 
ᅗ 5.5� ᦚ㍕ᶵჾ㉁㔞ෆヂ 
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(a) ࢚࢙ࣝࢩࣟ࢔┤ᚄ 2m 
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(b) ࢚࢙ࣝࢩࣟ࢔┤ᚄ 3m 
ᅗ 5.6� ᖹ㠃ᙧ 

 ࡟ࡾࢃ࠾࠾ .6
⌧ᅾ᳨ウࡀ㐍ࡿ࠸࡚ࢀࡽࡵⅆᫍ╔㝣᥈ᰝᢏ⾡ᐇド

ᶵࡢ࡬ᦚ㍕ࢆ┠ᣦࡓࡋⅆᫍ㣕⾜ᶵࡢᴫᛕタィ࠸⾜ࢆ㸪

ᶵయࢬ࢖ࢧ㸪࣌ࢻ࣮ࣟ࢖㉁㔞ࡧࡼ࠾⯟⥆㊥㞳࡟㛵ࡍ

࢚࢖ࢧᯝ㸪⤖ࡢࡑ㸬ࡓࡋᐇ᪋ࢆウ᳨ࣇ࢜ࢻ࣮ࣞࢺࡿ

⥆⯟ࡧ㉁㔞ཬࢻ࣮ࣟ࢖࣌࡞༑ศ࡛ୖࡿࡍᐇ᪋ࢆࢫࣥ

㊥㞳ࢆ᭷ࡿࡍⅆᫍ㣕⾜ᶵࡀ㸪ᦚ㍕ྍ⬟࡞኱࡛ࡉࡁᐇ

 㸬ࡓࡋ♧ࢆ࡜ࡇࡿࡁ࡛⌧
ᮏ◊✲࡛ᚓࡓࢀࡽタィゎࡢ୰࡛ࡣ㸪࢚࢙ࣝࢩࣟ࢔

┤ᚄࡀ 2m ཬࡧ 3m ࡀ㸪⥲㉁㔞ࡋᑐ࡟ሙྜࡢ 17.5kg
ཬࡧ 34.0kg ࡢࡽࢀࡑ㸪ࡾ࡞࡜኱᭱ࡀ㊥㞳⥆⯟࡟᫬ࡢ
⯟⥆㊥㞳ࢀࡒࢀࡑࡣ 131kmཬࡧ 370kmࡓࡗ࡞࡜㸬 
ࡶㄢ㢟ࡢ㸪௒ᚋࡋࡔࡓ 2Ⅼ࡝࡯ᣲࡿࢀࡽࡆ㸬1Ⅼ┠
ࡣࣛ࣌ࣟࣉࡣ࡛✲◊㸬ᮏࡿ࠶ウ᳨࡛ࡢ᥎㐍⣔ࡣ 1Ⓨ㸪
ࡣࢻ࣮ࣞࣈ 2 ᯛ࡟ᅛᐃ᳨࡚ࡋウࡓࡋ㸬ࡋ࠿ࡋ㸪ᇶᩘ
ࡁ኱ࡀ㉁㔞⥲࡟≉㸪࡟ሙྜࡓ࠼ኚࢆᯛᩘࢻ࣮ࣞࣈࡸ
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࠶࡛⬟ᗘྍ⛬ࡢ࡝ࡀ㍍㔞໬ࡢ᥎㐍⣔㉁㔞ࡢ࡛௳᮲࠸

㸪࢚ࡣ┠㸬2Ⅼࡿ࠶ࡀᚲせࡿࡍ௒ᚋㄪᰝࢆ࠿ࡿ ࢩࣟ࢔

࢙ࣝ┤ᚄࡀᑠ࠸ࡉሙྜ᳨ࡢウ࡛ࡿ࠶㸬ᮏ◊✲࡛࢚ࡣ

ࡣᚄ┤࢙ࣝࢩࣟ࢔ 2mཬࡧ 3mࡢሙྜࡓࡗᢅࡾྲྀࡳࡢ
㸪ࡆᗈࢆウ᳨ࡶ࡚ࡋᑐ࡟࢙ࣝࢩࣟ࢔࢚࡞ࡉᑠࡾࡼ㸪ࡀ

ᶵయつᶍࣥࣙࢩࢵ࣑࡜ෆᐜࡢ㛵ಀࡁ࡭ࡍ࡟࠿ࡽ᫂ࢆ
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