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研究成果の概要（和文）：本研究では，火星大気中を飛行しながら探査を行う火星飛行機の実現を目標とし，その探査
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）を行った．その結果，個別の技術に
関しては，高性能な翼型や超軽量の機体構造の開発など一定の目処が立った．今後は，火星飛行環境を地球上で模擬可
能な高度35km程度の高高度において，火星飛行機の飛行実証試験を行うことで，個別の技術を統合したシステムである
火星飛行機の実現可能性を示すこととする．

研究成果の概要（英文）：In this study, we aimed for the realization of a Mars airplane which flying the 
Mars atmosphere. The fundamental key technology (Aerodynamic, Structure, Control, Propulsion, Power, 
Thermal, etc.) to realize the Mars airplane were researched and developed. As a result, about the 
developed individual technique, a high-performance wing and an ultra-lightweight airframe structure, 
etc., were able to get enough performance to let a system of the Mars airplane satisfy.
 In the future, we will conduct a flight demonstration test of an integrated airplane system at a 
high-altitude in the vicinity of 35 km on earth, where the Mars environment can be simulated; air density 
and temperature is almost same, and demonstrate the feasibility of the realization of the Mars airplane.

研究分野： 航空宇宙流体工学および熱流体工学

キーワード： Mars Airplane　Low Reynolds　High-Altitude　Aerodynamics　Mars Exploration
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１．研究開始当初の背景 
 太陽系惑星の 1 つである火星の探査は，太
陽系の起源や生命誕生における謎の解明に
つながる科学ミッションとして，科学者・研
究者を魅了し続けている．この中で，近年，
火星大気中を飛行する探査機，すなわち飛行
機を利用した火星探査が注目を集めている． 
飛行機による探査では，地上に近い上空を飛
行するため，周回衛星では得られなかった高
解像度の写真やローバーなどよりも長距離
を短時間で移動することが出来る利点など
がある．特に，マリネリス峡谷などの切り立
った崖などの調査は，火星飛行機しか出来な
い．しかし，火星大気密度は地球の 1/100 程
度と非常に小さく，飛行機が飛ぶための揚力
を得るのが難しいことや飛行機の飛ぶ方向
を決めるための GPS や磁気方位計などが使
えない，強風・突風の存在など，たくさんの
問題を抱えており，これまでにどの国に於い
ても実現していない． 
 そこで，本研究では世界に先駆けて，飛行
機による火星の探査を実施することを目的
とした基盤研究を行うこととした．すなわち，
“世界初”の火星飛行機による探査を実現する
ことで科学成果は元より閉塞感の漂う日本
を元気づけ，科学に対する求心力を高めると
も目的の一つとしている． 
  
２．研究の目的 
 火星大気中を飛行しながら探査を行う火星
飛行機の実現を目指して，火星の厳しい環境
に打ち勝ち，その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）を開発することを目的としている． 
 また開発された基盤技術は，地球上で火星
飛行環境（大気密度，温度）を模擬すること
が可能な高度 35km付近の高高度において実
際に飛行機を飛ばすことで，技術の実証を行
い，火星飛行機の実現可能性を示す． 
 
３．研究の方法 
 本研究では，火星飛行機実現のための基盤
研究とその実証試験の二つに大別して，研究
を進めた． 
 前者に関しては，まず火星飛行機の概念検
討を実施した．その概念図を図１に示す．飛
行機の諸元は，スパン約 2.5m，全長 2m，重
量約 4kg となっており，火星へのエントリカ
プセルに搭載する必要から主翼は折りたた
み式となっている．基盤研究ではこの概念検
討の結果から，必要な研究課題を抽出し，以
下の課題に関して研究を進めた． 

(1) 低レイノルズ数おける高性能翼の開発 
(2) 革新的超軽量機体構造の研究開発 
(3) 低レイノルズ数・高マッハ数における

高性能回転翼の研究開発 
(4) 超軽量リチウムイオンバッテリおよび

高効率太陽電池セルの研究開発 
(5) GPS・方位計なしの自律航行システム

研究開発 

(6) 希薄気体環境下での高効率熱管理シス
テムの研究開発 

(7) カプセルからの離脱及び翼の展開技術 

 
図１ 火星飛行機の概念図 

 
 後者に関しては，北海道大樹町にある
JAXA 大樹航空宇宙実験場を利用し，大気球
を用いて飛行試験機を高度 40km まで上昇さ
せたのち，気球から切り離しておよそ高度
35kmの高高度で飛行させる計画としている．
地球上で高度 35km は，火星の地表面と同等
の大気密度，温度となるため，基盤技術で開
発した技術の実証に非常に適しており，ここ
で得られた成果を実際の火星飛行機の研究
開発に直接的に貢献できるといえる． 
 
４．研究成果 
 ここでは，基盤技術研究と高高度実証試験
の成果について述べる． 
 まず基盤技術研究の結果について纏める． 
研究成果は，３章に挙げた各項目について，
それぞれ以下の通りとなる． 

(1) 火星飛行機で特徴的となる低レイノル
ズ数（Re = 104程度）翼周り流れ場では，翼
上面の流れは剥離しやすく，翼の揚抗比 L/D
は急激に低下するなど空力性能が極端に低
下することが知られている．このため火星飛
行機の実現のためには，このような低レイノ
ルズ環境下でロバスト（性能が急激に変わら
ない）かつ高性能な翼型とする必要がある． 

模型飛行機（ハンドローンチドグライダー）
では，火星と同等の低レイノルズ数領域で高
性能な翼型・翼形状が存在する．その中で最
も滑空性能が良い翼型は石井翼（Ishii Airfoil）
と呼ばれ，注目を集めている． 

我々は，火星飛行機用の翼型として，まず
はこの石井翼に着目し，その空力性能を評価
した．試験は，東北大の火星大気風洞を用い
た２次元翼の試験，西日本工業大学の変圧風
洞を用いた３次元翼の試験，LES 計算による
非定常流れ場の評価および実験の比較であ
る．それらの一連の結果を図２に示す．この
翼型は火星飛行機で想定している巡航レイ
ノルズ数領域において高い揚力係数C Lmaxを
もち，抗力係数 C Dmin も小さい，すなわち
L/D が大きい．加えて，失速角付近で急激な
揚力の現象は見られない，低レイノルズ数領
域において非常に理想的な翼型であるとい
える．また同時に一連の実験／CFD 解析を通
して，低レイノルズ数領域における翼面上の
流れ場の理解が大きく向上した． 

さらにこの石井翼に対してさらに空力性
能を向上させた翼型の探査も行った．探査は，
多目的最適設計手法を用い，また得られた翼



型に対して実験で検証を行った．その結果，
石井翼に対して，その性能が約 2 割向上した
翼型を見出した．（図３） 

 

(a) 石井翼の空力特性および圧力分布計測結果（2 次元）

 

(b) LES 計算による翼面上の流れ場 

 

(c) 石井翼（3次元）の空力特性計測結果 

図２ 石井翼の空力特性評価 

 

図３ 実験による最適翼型の性能検証 

 
(2) 火星の重力加速度は地球の約 1/3 であ

るが，大気密度は 1/50～1/100 程度である．
即ち火星飛行機を成立させるには，地球の航
空機と比較して翼を大型化するか，高速で飛
行して空気力を確保する必要がある．現状で
は観測条件や必要電力等の理由から大幅な
飛行速度の増加は難しく，比較的大型の翼を
装備する事が想定されている． 

この場合の構造への要求は単純であり，な
るべく軽量な翼を提供することである．すな

わち揚力の釣り合い式から，火星探査用航空
機においては主翼の軽量化が重要な課題で
ある事が示されている． 

このような要求に対して，本研究では以下
の２つの方式について検討を行った．一つは，
通常の航空機と同様の桁・小骨・表皮で構成
される翼形式で，軽量な桁を製作する方法で
あり，もう一つは軽量プラスチック成形技術
による超軽量機体構造を作製する方法であ
る．まず前者については，アルミもしくはマ
グネシウムの超軽量削り出し加工と薄層プ
リプレグ CFRP（0.05mm/枚）表皮板による
製造法を検討し，その結果，最小厚み 0.3mm
のマグネシウム削り出しで安定した加工に
成功し，スパン長 0.5m，翼弦長 125mm，
8.6mm 厚みの桁＋小骨の構造で約 15g（約
240g/m2）を達成した（図４）． 

後者については，炭素繊維強化プラスチッ
ク製の桁と小骨構造および発泡スチロール
製の外板の主翼構造様式を検討し，半裁翼の
試作を行って目標面密度の実現可能性につ
いて評価した（図５）．また，発泡材料の予
備引張試験，放射線被爆予測と簡易試験を実
施した．さらに構造様式の改良と試作を繰り
返し，面密度 386g/m２（目標 389g/m２以下）
でほぼ終局荷重倍数に耐え得る主翼構造の
試作を完了した． 

 

図４ マグネシウムの削出し加工による主翼構造の試作

図５ 軽量プラスチック成形技術による試作 

 
 (3) 火星飛行機のプロペラは 103～104 程度
のレイノルズ数(Re)，0.3～0.6のマッハ数(M)
での作動が予想される．この程度の Re で作
動する回転翼としては，ラジコン飛行機の小
型プロペラ，小型ヘリコプタ用のマイクロロ
ータがあるが，その設計方法は確立されてい
ない．地球での小型回転翼と比較して，火星
飛行機用プロペラには以下の特徴がある． 
①火星飛行機用プロペラでは，マッハ数が高
い．②火星飛行機用プロペラでは，空気力に
比べ大きな遠心力が作用する．火星飛行機用
プロペラを開発するに当たっては，地球での
小型回転翼に関する成果を踏まえ，上記２点
に注意した設計を行う必要がある． 

石井翼（t/c = 7.1%） 
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このため，本研究では，低レイノルズ数，
高マッハ数で高い推進効率を持つコンパク
トなプロペラ，及びプロペラを駆動する軽量
で高効率なモータ，同ドライバを開発するこ
ととし，研究開発を進めてきた． 

まずプロペラの翼型については，初期の段
階では，103 程度の低レイノルズ数で性能が
良いとされる三角翼型で設計を行ったが，
Adkins と Liebeck のプロペラ設計手法の妥
当性を評価したのち，プロペラ効率を上げる
ために翼型の改良を行った．その結果を図６
に示すように高迎角に於いて性能が大幅に
向上した． 

 

図６ プロペラ用三角翼の開発 

 
次に火星飛行機の質量制約が厳しい中，質

量の 20％を占めるモータとそのドライバの
質量を低減することは必須である．本研究で
は，駆動時のモータ内部の温度上昇を把握し，
熱伝達特性の改良を行い，仕様に対してモー
タサイズを最適化し，ドライバの部品選定過
程で軽量化可能な素子ならびに構成を選択
することで，軽量化を図ることにおおよそ成
功した． 

(4) 提案している火星飛行機では機体に
内蔵したバッテリから放電して飛行しつつ，
機体表面に搭載した太陽電池で発電して航
続距離の延長及び軟着陸後の動作継続を図
ることを目的としている．このため，軽量・
高エネルギー密度のバッテリおよび火星に
適した太陽電池の開発が求められている． 
 まずバッテリに関しては，本研究では，ア
ルミニウムに代えてステンレス箔を基材に
用いたラミネートフィルムでケースを製造
した（図７）．バッテリは，容量 10Ah のセ
ルを試作し，エネルギー密度 118Wh/kg とい
う従来にない高いエネルギー密度を達成し
た（4.1V 充電時）．このような 10Ah 級の小
型宇宙用電池はこれまで存在しないため，他
の小型宇宙ミッションへの貢献も期待でき
る． 

次に，太陽電池には，高出力密度特性
（W/kg，W/m2）が求められる．そこで約
30%の高い変換効率を持ちながら，厚み約
10µm で軽量・柔軟な IMM3J 太陽電池セル
をベースに改良を加えた．本研究では，太陽
電池は，IMM3J セルの構造を改変して，火
星大気を通過した太陽光スペクトルに最適
化することで，従来型から約 9%の効率向上
を達成した．典型的な条件での発生電力は約
14mW/cm2であった． 

 

 (5) 火星では GPS が利用できないこと（火
星には GPS 衛星がない），磁気方位計が使え
ないこと（火星には地球のような S 極，N 極
といった磁場がない），エアデータセンサの
精度が落ちること（大気密度が薄い），など
が航法誘導制御の点からは非常に不利な点
である．また誘導航法制御機器の軽量化も火
星飛行機の成立性の観点から重要である．も
ちろん，地球火星間の通信距離・通信速度を
考えると遠隔操作をすることは難しく，自律
飛行システムを組み込む必要がある．このこ
とから，太陽光と地面からの輻射を利用した
姿勢検出装置の設計や搭載予定センサ評価
実験，角速度計出力を利用した任意個数のバ
ーチャルセンサを構成するアルゴリズムの
開発，姿勢検出ユニットの試作などを行った．
（図８）また地表や大気からの放射を利用し
て姿勢角を推定する姿勢角推定システムと
そのアルゴリズムを提案した．さらにエンジ
ニアリングモデル，フライトモデルを製作し
性能評価を行った．その結果，約 1.2°の精度
で姿勢検出が可能であることを示した． 
 

図８ 姿勢検出センサフライトモデルおよびその試験 
 
 (6) 火星飛行機において持続的な飛行およ
び軽量化を図るためには，プロペラ推進用の
モータからの局所的な発熱を効率よく大気
中へ放熱し，一定温度に保つことが不可欠で
ある．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
モデルを構築し（図９），ミッションシナリ
オに沿った運用の中で，どのサブシステムが
クリティカルに影響を及ぼすのかを調査し
た．その結果，プロペラを駆動させるモータ
の発熱が非常に大きく，ミッション時間内に
その許容温度範囲を大きく超えることが分
かった．これに対して，モータの放熱機構を

 
図７ SUS ラミネート Li-ion バッテリ 
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別途検討し，モータのケースに肉抜き穴を開
け，ステータを直接空冷することで，温度上
昇を抑え，許容温度範囲に抑える見通しを得
た．これらの結果は，モータの試作に反映し，
(3)への結果に繋がっている． 
 

図９ 火星飛行機の熱解析モデルとその結果 

 
 (5) 提案している火星飛行機の場合には，エ
ントリカプセル搭載への制限から，主翼は折
り畳まれた状態で輸送され，最終的には火星
の上空でカプセルから放出され，そのあと落
下しながら展開する必要がある．この展開時
に翼が受ける空気力によって，機体の挙動が
不安定になる可能性が指摘されている．この
空中展開はミッションの中でもリスクが高
いため，なるべく単純かつ軽量な展開機構の
開発と，展開時の空気力を考慮した展開挙動
シミュレーションが必要となる． 
 本研究ではこの課題に対してマルチボディ
ダイナミクスを応用したモデルに様々な姿
勢における空気力の見積り（実験および計算）
を組み合わせたシミュレーション技術の開
発を行った（図１０）加えて，安全・確実な
展開を行うために，開発したシミュレーショ
ン技術を用いてロバスト性解析を実施した．
ここでは，展開時に予想される環境条件のば
らつきを落下速度，周囲風速，ピッチ角，高
度などの４つに限定して，解析を実施してい
る．最終的に，このロバスト性解析の中で，
展開機構質量を抑えながら安全に展開する
ための展開機構を「展開トルクスケール F」
という概念を導入し，設計法として提案して
いる． 
 

 
図１０ 展開シミュレーションとその検証試験 
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