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eV/STOLの空力特性と飛行性能の検討∗1

Study on Aerodynamics and Flight Performance of eV/STOL
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Abstract : A variety of UAV (Unmanned Aerial Vehicle) and UAM (Urban Air Mobility) have been developed. Most

of these are multi-rotor type and their VTOL (Vertical Take-Off and Landing) capability is their strong point. However,

in terms of performance they tend to lack of endurance. Therefore, many type of fixed wing VTOL are being developed

in the world. As one of them, we proposed original fixed wing VTOL to improve the endurance performance with a

simple mechanism. Our fixed wing VTOL is equipped with ducted fans for thrust, and it can also take off and land

in a short field. Then we call it eV/STOL. In this paper, a concept and an outline of the proposed eV/STOL are de-

scribed. Computational fluid dynamics analyses of aerodynamics of the aircraft are conducted to reveal its aerodynamic

characteristics and flight performance. And the flight performance of the eV/STOL is theoretically discussed.

記 号 の 説 明

m：機体質量
g：重力加速度
V：飛行速度
V0：基準飛行速度
T：総推力
ρ：空気密度
S：翼面積
N：ローター回転数
CL：全機揚力係数
CL0：推力の無い状態での全機揚力係数
CL

′：推力の影響による全機揚力係数の増減分
CD：全機抗力係数
CD0：推力の無い状態での全機抗力係数
CD

′：推力の影響による全機抗力係数の増減分
Cm：ピッチングモーメント係数
α：機体迎角

αR：ローター迎角
iW：主翼取付角
iR：ローター取付角

1. は じ め に

近年，マルチロータータイプを主流として多くの無人機
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が開発され，様々な分野で使われつつある．マルチローター
機にとって垂直離着陸能力や，空中でホバリング，低速飛行
が可能なことは大きな利点である．しかし，常にローター推
力だけで浮上し，飛行するマルチローター機は，本格的な実
用化を考えた場合にその航続性能不足が問題となっている．
その問題の解決策として，電源システムやモーター，ロー
ターなどの改良も検討されているが，固定翼の揚力を利用
することは飛行効率を向上させる有望な方法であり，様々
な固定翼 VTOL機が研究開発されている．固定翼 VTOL

機としては，推力の向きを変えるチルト機構を備えたチル
トウィングやチルトローター，垂直離着陸用と水平飛行用
の推力を別々に備えるリフトアンドクルーズなどの方式が
研究開発されている．これらの機体は水平飛行時に高い飛
行効率を得られるが，複雑な機構を必要としたり，余分に推
進機構を必要としたりするので，コストや重量が増加する
可能性がある．その他には第 1図のFixar社のFixar 007 1)

のようにマルチローター機に固定翼を付けたような機体や，
翼にローターを内蔵した Fan-in-Wingと言われるタイプの
機体も研究開発されている．第 2図のHorizon Aircraft社
の Cavorite X7 2) は翼内にあるローターを使って垂直に離
着陸し，上空では格納して固定翼の揚力と前進用プロペラ
を使って飛行する．ローターを内蔵しているが，リフトア
ンドクルーズの一形態と言える．リフトアンドクルーズタ
イプの機体としては，Wingcopter社のWingcopter 198 3)

や Aerosense 社の AS-VT01K 4) などの UAV や，teTra

aviation社のMk-5 5) のような UAMがある．
固定翼 VTOL 機はまだ研究開発の途上で，性能を競っ
ている段階であり，将来的にはいくつかの形態に収斂して
いくと考えられるが，用途に合わせていくつかのタイプの
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第 1図 Fixar 007

第 2図 Horizon Aircraft Cavorite X7

固定翼 VTOL機が実用化されるとも考えられる．そこで，
我々も固定翼 VTOL機の一形態としてマルチローターの
ようにシンプルな構造でありながら航続性能も向上させる
機体を提案している．航続性能はチルトローター機やリフ
トアンドクルーズ機などには劣ることになるが，シンプル
な構造を採用することで，低コスト化や高信頼性の面で利
点があると考えている．本稿では，我々が提案し研究開発
を進めている eV/STOL機のコンセプトや概要について説
明し，数値流体力学（CFD）解析による空力特性の解明や
飛行性能の推定を行う．この機体はローターを胴体や翼に
内蔵してダクテッドファンとしているのが特徴であるので，
外部にローターがある機体との性能比較も行い，特性や性
能の違いについて考察する．

2. コ ン セ プ ト

前述のようにマルチローター機では航続性能の不足が問
題になっているが，その垂直離着陸能力は非常に有用であ
り，垂直離着陸能力を有する実用的な航続性能の UAVや
UAMの実現が強く望まれている．垂直離着陸能力があれ
ば，場所を選ばずに離着陸してミッションを実行でき，上
空で停止や低速飛行が可能であれば，様々な観測や点検に
有用である．そこで，垂直離着陸性能と航続性能の両立を
目指しつつ，可能な限りシンプルな構造の機体の開発を目
指している．マルチローター機のようにローター推力で垂

第 3図 eV/STOL 機のイメージ図

直離着陸をし，上空では固定翼の揚力を利用して効率良く
水平飛行をする機体と言う点では，多くの固定翼VTOL機
と同じであるが，シンプルな構造を目指している点が我々
の提案機体の特徴である．この機体は操舵面が無く，マル
チローター機のようにローター推力の制御のみによって姿
勢を制御し，飛行制御しているので，可動部はローターだ
けである．このコンセプトに基づく機体は胴体形状や翼平
面形，ローター配置などで様々なバリエーションが考えら
れる．これまでに，基本的な形態として全長 1mの基礎実
験用小型機6) を用いて研究を行ってきた．この小型実験機
ではダクト内にローターを内蔵するためにマルチローター
機などに比べてローター径が制限されるので 8ローターと
増やすことで総推力を確保し，機体の運動や空力現象をで
きるだけ単純に捉える目的でローター配置を十字型とした．
ただ，機体が小型であることやローター配置のために，ペ
イロードスペースはフライトコントローラーやバッテリー
で占められてしまい，他の機器を搭載するスペースの余裕
は無かった．そこで本稿では，第 3図に示すような次の実験
機として計画している機体をモデルとして検討することと
した．この機体では，全長を 1.5mにスケールアップし，ペ
イロードのスペースを確保するために胴体後部のローター
はパラレルとした．また，大きな機体制御モーメントを発
生可能とすることも考慮してローター配置を決めた．現象
解明を優先して翼平面形や胴体形状なども含め単純な機体
構成としている．まずはこの機体について空力解析を行い，
実験機を製作して飛行実験で検証していく．操舵面は無い
ので機体の制御はローター推力のみで行う．ホバリング時
はマルチローター機と同様に高度制御は総推力の増減によっ
て行う．ピッチ及びロールの制御は主に前後左右のローター
推力を差動させることによって行う．ヨー制御は主にロー
ターの反トルクを利用して行うため，時計回りと反時計回
りのローター推力の割合を変えることによって行う．第 3

図に示すように，胴体内や翼内にローターを内蔵すること
により，効率良く推力を増大させることが可能で，安全性
や静粛性の向上も期待できる．またシンプルな構造である
ことは，特に小型の場合に大きな利点となると考えられる．

3. eV/STOLの概要

3.1 機体構成 提案する eV/STOL機は，胴体と固定
翼，そしてダクテッドファンとして内蔵されるローターに
よって構成されている．基本的機体構成を模式的に第 4図
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第 4図 構成図

第 5図 飛行モード

に示す．胴体に対して固定翼は翼取付角 iW で取り付けられ
ており，内蔵するローターはすべて機体軸に対し同じロー
ター取付角 iRで取り付けられており，ローター回転面が平
行になるようになっている．ローターを囲むダクト形状は
ローター軸と平行な円筒で，ダクトのインレットとアウト
レットの形状は空力を考慮して形状を決定する必要があり，
ローター軸に対して非対称となる．操舵面は無く，可動部
はローター部分だけであり，非常にシンプルな構造である．
3.2 飛行モード 提案する eV/STOL機では，第 5図
に示すようにホバリングモードと水平飛行モードがある．ホ
バリングモードではローター推力だけを利用して垂直離着
陸など垂直方向に移動したり，空中でホバリングしたりす
る．水平飛行モードでは固定翼の揚力を利用して効率良く
水平飛行するが，ローター推力は垂直方向と水平方向とに
発生し，ローター推力は前進推力を発生しつつ，揚力とし
ても作用するので，全体揚力は固定翼の翼揚力とローター
推力とからなる．全揚力における翼揚力とローター推力の
割合は飛行状態によって変動する．
ホバリングモードでは，第 5図に示すように基本的にロー
ター回転面が水平になる姿勢を機体が取り，各推力がバラ
ンスを取りながら総推力が重力と釣り合うことによりホバ
リングし，総推力を増減させることにより垂直に上昇下降
を行う．但し，正対風がある場合，対地ホバリングでは対
気速度があることになり，多少の翼揚力が発生し推力を減
らすことができると考えられる．
ホバリングモードと水平飛行モードの間の飛行遷移は，
機体のピッチ制御によって行う．ホバリングしている状態

第 6図 飛行形態

から徐々にピッチダウンしていくと推力が前方へ傾き，機
体が加速していき，翼揚力が発生し出す．機体の翼揚力発
生に合わせて総推力を調整することにより，高度を維持し
ながら水平飛行モードへ遷移する．逆に，水平飛行モード
からホバリングモードへは徐々にピッチアップすることに
より総推力の方向を垂直方向に向けて前方への推力を減ら
すと，空気抵抗により飛行速度が減速されて，最終的にホ
バリング状態へ遷移する．飛行速度によって発生する翼揚
力とバランスを取りながら総推力を調整することになるが，
チルト機構により推力偏向を行うような VTOL機と比べ，
制御は容易である．
我々が提案している機体は V/STOL機として考えてお
り，第 6図に示すような飛行形態を考えている．機体のテー
ルを後部推力で持ち上げ前傾姿勢を取りながら滑走路上で
加速，一定速度まで加速してからピッチアップし，翼揚力と
ローター推力を使って短距離で離陸したり，滑空しながら
アプローチし翼揚力とローター推力を併用して着陸速度を
低減させ，短距離で着陸させたりする運用方法も想定して
いる．上空では垂直な上昇下降だけでなく，前進飛行して翼
揚力を利用しながら上昇下降することによってマルチロー
ター機より効率的に飛行距離を延ばすことが可能となる．

4. 飛行性能の検討

4.1 定常釣合い飛行 単純化したモデルで水平定常釣
合い飛行での飛行トリムについて検討する7)．第 7図に示
すように飛行経路に対して水平方向と垂直方向に機体に働
く力の釣合いを考えると式 (1)，(2)のように表せる．

T sin(−αR) =
1

2
CDρSV 2 ( 1 )

T cos(−αR) +
1

2
CLρSV

2 = mg ( 2 )

ここで，気流に対するローター迎角 αR は，機体迎角 αと
ローター取付角 iR の和となるので，
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第 7図 水平飛行状態での力の釣合い

αR = α+ iR ( 3 )

である．式 (1)と (2)を釣合い速度 V と必要推力 T につい
て解くと式 (4)と (5)のようになる．

V =

√
2mg

ρS
· sin(−αR)

CD cos(−αR) + CL sin(−αR)

( 4 )

T = mg
CD

CD cos (−αR) + CL sin(−αR)
( 5 )

これらの式から分かるようにαが決まれば，αに対するCL，
CD を用いて定常水平飛行状態での T と V を求めることが
できる．但し，これは単純なモデルで考えた場合であり，実
際に我々が検討している eV/STOL機ではダクテッドファ
ンが胴体や翼の周りの流れに影響を与え，機体の CL，CD

を変化させると考えられる．そこで，推力がゼロの場合の
機体の揚力係数と抗力係数を CL0，CD0，飛行速度や推力
により変動する部分を CL

′，CD
′ とし，機体に働く力の釣

合いは式 (6)，(7)で表せられると仮定して検討した．

T sin(−αR) =
1

2
(CD0 + CD

′) ρSV 2 ( 6 )

T cos(−αR) +
1

2
(CL0 + CL

′) ρSV 2 = mg ( 7 )

CL
′，CD

′ がどのような値を取るかを検討するために，以
下で示すように数値流体力学（CFD）により解析を行った．
4.2 数値流体力学解析 CFD解析ではNASAから公開
されているオープンソースのCFD計算ソフトウェアOpen-

VSP 8, 9)を利用した．このOpenVSPは航空機設計を目的
としたソフトウェアで，機体モデルを作製する CAD機能
と，ポテンシャル流れソルバーであるVSPAEROなどで構
成されている．CFD解析のためにOpenVSPで作製した機
体モデルの形状，寸法を第 8図に示す．この機体の諸元は
全長 1.5m，翼幅は 2.0mで，重量は 10 kgに設定して解析
を行った．また，固定翼の翼型はNACA4412で，翼取付角
iW は 3◦である．この iW の値は，ダクトが無い，胴体と翼
だけのモデルでCFD解析し，揚抗比が最も良さそうな値と
して 3◦ と設定した．ローターは APC社の B5× 4E-3-B4

という 5インチ 3翅のローターとし，ローター取付角 iRは
ホバリング時に過度に機首アップの姿勢にならないように
−10◦とした．iW や iRは重要な設計パラメータであるが，
詳細な検討はまだ行っておらず，最適な取付角については

第 8図 機体モデル

第 9図 CFD 解析精度の比較

本稿の結果に基づき今後の研究で検討する予定である．
第 8 図に示した機体モデルに対し，パネル法（Panel

Method）10, 11) を用いて飛行速度と推力の設定を変えて計
算をした．パネル法は計算コストが低く網羅的に解析をす
るのには有用であるが，流れの剝離を扱うことはできず，
原理的に解析精度は有限体積法（Finite Volume Method;

FVM）などより低い．そこでローター回転数を変えながら
網羅的に計算を行うのに先立ち，パネル法での解析精度を
検証するために，ローター推力が無い機体のみのモデルに
対し，パネル法による OpenVSPでの解析結果と，FVM

によるOpenFOAM 12)での解析結果を比較する．2つの方
法による解析から求めたCL，CD を第 9図に示す．両方法
の CL は近い値となっているが，揚力傾斜に少し違いがあ
る．CD については似た特性の曲線を描いているが，パネ
ル法での計算結果は全迎角にわたって 0.03～0.04低い値と
なっている．よって全体的には機体の空力的特性は捉えて
おり，定性的な検討ではパネル法による解析結果でも可能
と考える．パネル法による全体的な検討を行った後は，解析
条件を絞って詳細な検討を FVMなどによる CFD解析を
行うことが必要であり，今後の研究で実施していく．推力
についてはローターが配置されている部分にアクチュエー
ターディスクを配置し，今回はすべて同じ回転数として解
析を行った．具体的には 10，20，30m/sの飛行速度につ
いて，ローターへの流入速度13)を飛行速度のローター軸方
向の成分とし，各速度で発生する推力を考慮して 12000～
24000 rpm の回転数範囲でローターの回転数を 1000 rpm
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第 10図 CFD 解析例

第 11図 飛行速度 10m/s での揚力係数

第 12図 飛行速度 10m/s での抗力係数

刻みで変化させて計算した．機体迎角 αは−8◦から 10◦ま
での範囲を 1◦刻みで計算した．アクチュエーターディスク
の設定では，APC 社から公表されているローターのデー
タ14)を用いてローターへの流入速度とローター回転数から
推力係数とパワー係数を求めて設定し，計算を行った．飛
行速度 20m/s，ローター回転数 18000 rpmで，解析した
結果の機体迎角 0◦での圧力分布を例として第 10図に示す．
各飛行速度での計算結果を第 11図から第 19図に示すが，
グラフの中でローター回転数が 0 rpmとして示されている
のは，胴体と翼にダクトがあるだけで推力を発生しておら
ず，その影響を受けていない状態の機体のCL，CD，Cmを
計算した結果を示している．また，グラフを見易くするため
にすべての計算結果ではなく，一部の回転数のデータをグ

第 13図 飛行速度 10m/s でのモーメント係数

第 14図 飛行速度 20m/s での揚力係数

ラフ化した．まず飛行速度 10m/sでのCL，CD，Cmの計
算結果を第 11，12，13図に示す．第 11図を見ると 0 rpm

の CL に対し，ローター回転数が増加するに従い揚力傾斜
が減少している．α = 6◦辺りを境として，αが大きい時は
CL が減少していき，αが小さい時は CL が増大している．
第 12図の抗力係数はもう少し複雑な変化をしている．ロー
ター回転数が増加するに従い全体的に CD は増加している
が，αがマイナスの範囲では CD がマイナスとなっている
部分が存在する．第 13図のモーメント係数は αに比例し
て大きくなっており，ローター回転数が増加するに従い全
体的に大きな値になっている．この機体は尾翼を備えてお
らず，ローター推力のバランス調整により姿勢を保つこと
としているため，縦の安定性については負である．そのた
め，積極的にローター推力の制御をしなければ，αが大き
い時はより αが大きく，小さい時はより αが小さくなる方
向にモーメントが発生する．ローター推力が大きくなるに
従い，全体的に機首上げ傾向が強くなることも分かる．
次に飛行速度 20m/sでの CL，CD，Cm の計算結果を
第 14，15，16図に示す．第 14図からはローター回転数の
変化に対する CL の変化量が，飛行速度 10m/s の時より
小さくなっているが，傾向は同じであることが分かる．第
15図からはローター回転数の増加に従い，α = 2◦ の辺り
を境に αが大きい範囲では CD は増加し，小さい範囲では
CD は減少しており，やはりマイナスの値となっている部
分が存在する．第 16図からは飛行速度 10m/sの時と同様
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第 15図 飛行速度 20m/s での抗力係数

第 16図 飛行速度 20m/s でのモーメント係数

第 17図 飛行速度 30m/s での揚力係数

に αに比例して大きくなっているが，ローター推力による
変化量はかなり小さくなっているのが分かる．
飛行速度 30m/sでのCL，CD，Cmの計算結果を第 17，

18，19図に示す．飛行速度 30m/sの場合は回転数の変化
に対する CL，CD，Cm の変化は更に小さいが，傾向とし
ては 10，20m/sの場合と同様であった．ローター回転数
が 0 rpmの機体の Cm を見ると α = 4◦ の時にほぼゼロで
あり，飛行速度が大きい場合は，推力発生時は α = 3◦ の
辺りでゼロで，推力による変動も少ないことも分かる．
これらの結果から，CL，CD，Cmは飛行速度とローター
回転数即ち推力の影響を受けて変化している．その関係に
ついて検討を行った結果から分かったことの一つとして，飛
行速度とローター回転数の比が等しい場合には，ほぼ同じ

第 18図 飛行速度 30m/s での抗力係数

第 19図 飛行速度 30m/s でのモーメント係数

第 20図 CL の飛行速度とローター回転数の関係

CL，CD，Cmの曲線を描くことが分かった．計算を行った
結果の中からいくつかの CL，CD，Cm をそれぞれ第 20，
21，22図に示すが，飛行速度とローター回転数の比が等し
い場合はほとんど重なっていることが分かる．
4.3 ダクテッドファンの影響 ここで，ダクテッドファ
ンが機体に及ぼす影響について検討する．ダクテッドファ
ンが発生する推力については，これまでに理論的説明15, 16)

がなされてきている．ダクテッドファンではダクトの効果
により同じ軸入力に対してローター単体の場合より推力が
増加し，その推力はローターが発生するファン推力 TF と，
ダクト表面の負圧により発生するダクト推力 TD からなっ
ている．第 23図に示すような場合，理論的にはローター部
分のダクト断面積 AD とダクト出口でのダクト断面積 AE
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第 21図 CD の飛行速度とローター回転数の関係

第 22図 Cm の飛行速度とローター回転数の関係

第 23図 ダクテッドファン

が等しいとすると，ダクテッドファンの推力はローター単
体に比べ 21/3 倍（約 1.26倍）となり，ファン推力とダク
ト推力は同じで，総推力の半分ずつとなっている．
提案機の場合，ダクトが機体と一体であるのでダクト推
力に相当するものが CFD解析で得られた機体の CL，CD

に反映されていると考えられる．また，ダクト形状は第 23

図のようなダクトと違い，ローター軸に対して軸対称では
ないので，ダクト推力に相当するものの推力方向はローター
軸と一致しない．ダクト推力が機体のCL，CD に反映され
ているために，前述のように迎角が小さい時に見かけ上CD

がマイナスの値となることが起きていると考えられる．ま
た，大塚らは Ducted Propellerの研究17) でダクテッドプ
ロペラの性能について風洞試験を実施し，その試験結果に

ついて解析を行っている．その中でダクテッドプロペラが
自由流に対して迎角ごとに自由流速度とプロペラ回転数に
対する推力の関係を示している．そしてプロペラ迎角が大
きいほど推力が大きい傾向があり，迎角が 75◦ 以上の時は
静止推力より大きい推力になる領域があることを示してお
り，その変化の様子は複雑である．本稿で用いた機体モデ
ルのダクトは軸対称ではなく単純に比較はできないが，そ
のモデルでは α = −5◦ の時にローター迎角は 75◦ となる
ので，似た現象が起こっていると思われ，単にローター軸
の向きが変わっただけの推力変化よりも複雑な変化をして
いる．ダクテッドファンが流れに対して迎角を持っている
場合の発生推力の変化やダクト周りでの現象を，今後の研
究で，FVM による CFD 解析により流れや圧力の様子を
詳細に解析する．
4.4 空力特性モデル 先に示した解析結果から CL

′，
CD

′ の近似式を立てることを試みる．本来，揚力係数や
抗力係数は飛行速度によらず迎角に対する値であるので，
CL0，CD0 は飛行速度に依存しないが，前述の CFD解析
で示したように，CL

′，CD
′ は飛行速度や推力の大きさに

よって変化する．そこで，まず CFD解析結果が得られて
いる一定の飛行速度 V0 を基準飛行速度とし，その飛行速
度での近似式を考える．CFD解析で得られた基準飛行速度
でのそれぞれのCL，CD の値からローター推力がゼロの場
合のCL0，CD0を差し引いたものをCL

′，CD
′として検討

を行った結果，これらは迎角の 2次関数であり，推力に比
例する項と推力に関係無い項の和で近似できると推測され
た．そこで CL

′，CD
′を式 (8)，(9)のように仮定して検討

した．

CL
′ = KLTTV 0 +KLV ( 8 )

CD
′ = KDTTV 0 +KDV ( 9 )

ここでTV 0は基準飛行速度の時に与えた推力で，係数KLT，
KLV，KDT，KDV は αの 2次関数である．しかし飛行速
度とローター回転数が一定でも迎角が変化すると流入角が
変わることにより推力が変わる．また理論上，推力はロー
ター回転数 N の二乗に比例すると考えられるので，一定
飛行速度でローター回転数 N の時に発生する推力 T を式
(10)のように仮定した．

T = (KTN1α+KTN0)N
2 +(KT1α+KT0) (10)

この式を変形すると式 (11)のようになる．

N2 =
1

(KTN1α+KTN0)
T − (KT1α+KT0)

(KTN1α+KTN0)

= KNTT −KN (11)

APC社のデータから求めたT の値を使って係数KNT，KN

を αの 1次関数として求めた．ローターへの流入速度に対
し，ローター回転速度が十分大きいため，基準飛行速度近
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傍では飛行速度の影響は小さく，同じ係数 KNT，KN の
式 (11)で近似できるとする．CFD解析では基準飛行速度
に於けるローター回転数NV 0に対して行っており，また式
(11)の関係があることからNV 0

2に対する近似式として考
え，CL

′，CD
′ を式 (12)，(13)のようにおいた．

CL
′ = KLNNV 0

2 +KLV (12)

KLN = KLN2α
2 +KLN1α+KLN0

KLV = KLV 2α
2 +KLV 1α+KLV 0

CD
′ = KDNNV 0

2 +KDV (13)

KDN = KDN2α
2 +KDN1α+KDN0

KDV = KDV 2α
2 +KDV 1α+KDV 0

CL
′ はNV 0

2 の 1次関数とし，係数KLN とKLV があり，
KLN とKLV はそれぞれ αの 2次関数とした．CD

′につい
ても同様にして係数KDN とKDV とした．式 (12)，(13)

に式 (11)を代入すれば TV 0に対するCL
′，CD

′は式 (14)，
(15)のようになる．

CL
′ = KLN (KNTTV 0 −KN ) +KLV (14)

CD
′ = KDN (KNTTV 0 −KN ) +KDV (15)

これらの近似式の各係数を CFD解析結果から求め，それ
ぞれ近似式を求めた．式 (14)，(15)を用いて近似式により
求めた飛行速度 30m/sの場合の CL，CD を CFD解析の
結果と比較した結果を第 24，25図に示す．ここで示した
範囲内でのローター回転数では近似できていることが分か
る．他の飛行速度 10m/sと 20m/sの場合も同様に近似式
を導き，一定の範囲内で近似可能なことを確認した．また，
前述のようにファン推力とダクト推力を区別して考える必
要があり，ここで言う推力とはファン推力である．そこで，
前述の理論を考慮して推力 TV 0は APC社のデータの推力
を 0.6倍した値を使って計算した．
但し，式 (14)，(15) の近似式は基準とする一定飛行速
度 V0に対して近似式を求めており，V0からずれると CL

′，
CD

′ の近似値もずれるため，適用可能な速度範囲は限られ
る．そこで，飛行性能を検討する場合は飛行速度に合わせ
て近似式を補正する必要がある．前述したように飛行速度
とローター回転数の比が同じ場合は，CL，CD の曲線はほ
ぼ一致する．従って，基準飛行速度 V0 でのローター回転
数を NV 0 とすると，任意の飛行速度 V でのローター回転
数N の時の CL

′，CD
′ の曲線は式 (16)で求められる基準

飛行速度 V0 での回転数 NV 0 の時の式 (14)，(15)の CL
′，

CD
′ の近似曲線で表せられる．

NV 0 = N
V0

V
(16)

また，ローター推力はローター回転数の二乗に比例するの
で，任意の飛行速度でのローター回転数の二乗を推力 T で
表すと式 (17)のようになる．

NV 0
2 = N2V0

2

V 2
= (KNTT −KN )

V0
2

V 2
(17)

第 24図 揚力係数の CFD 解析値と近似値

第 25図 抗力係数の CFD 解析値と近似値

これらのことから，任意の飛行速度 V，推力 T での CL
′，

CD
′は，式 (12)，(13)に式 (17)を代入することにより，基

準とする近似式を求めた飛行速度 V0 と任意の飛行速度 V

の比を用いて式 (18)，(19)で表せられる．

CL
′ = KLN (KNTT −KN )

V0
2

V 2
+KLV (18)

CD
′ = KDN (KNTT −KN )

V0
2

V 2
+KDV (19)

CFD解析では限られた飛行速度と推力の組み合わせで解析
を行っているため，任意の飛行速度と推力での CL

′，CD
′

値はこの式 (18)，(19)を使って計算する必要がある．以降，
ここで導出した近似式の式 (18)，(19)を使って提案してい
る eV/STOL機の飛行性能について検討する．
4.5 空力特性を考慮した飛行トリム ここまでに導出
した近似式と CFD解析で得られた CL，CD の値を使って
定常水平飛行状態について検討していく．釣合い状態での
飛行速度と推力を求めるために，前述の近似式 (18)，(19)

を機体に働く力の釣合いの式 (6)，(7)に代入して整理する
と式 (20)，(21)のようになる．{

cos(−αR)+
1

2
ρSKLNKNTV0

2

}
T

=mg− 1

2
ρS (CL0 +KLV )V

2 +
1

2
ρSKLNKNV0

2

(20)
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sin(−αR)−

1

2
ρSKDNKNTV0

2

}
T

=
1

2
ρS (CD0 +KDV )V

2 − 1

2
ρSKDNKNV0

2

(21)

ここで，式 (22)から (27)のように定義する．

A1 = cos(−αR) +
1

2
ρSKLNKNTV0

2 (22)

A2 =
1

2
ρSKLNKNV0

2 (23)

B1 = sin(−αR)−
1

2
ρSKDNKNTV0

2 (24)

B2 =
1

2
ρSKDNKNV0

2 (25)

CDV = CD0 +KDV (26)

CLV = CL0 +KLV (27)

これらの式 (22)から (27)は αだけの関数である．これら
を使って式 (20)，(21)を書き換えると，式 (28)，(29)の
ように表される．

A1T = mg − 1

2
ρSCLV V

2 +A2 (28)

B1T =
1

2
ρSCDV V

2 −B2 (29)

これらの式を釣合い速度 V と必要推力 T について解くと
式 (30)，(31)となる．

V =

√
2 (B1mg +B1A2 +A1B2)

ρS (A1CDV +B1CLV )
(30)

T =
(mg +A2)CDV −B2CLV

A1CDV +B1CLV
(31)

飛行速度 20m/sと 30m/sでの CFD解析データに基づ
く近似式で釣合い速度と必要推力を計算した結果のグラフ
を第 26図に示す．このグラフからこの機体では α = −5◦

時に釣合い飛行速度 32.4m/sで必要推力が最も小さくなり，
その推力は 19.2Nであることが分かる．そして，α = −6

～−3◦ の間では必要推力は大きく変わらず，その時の飛行
速度を見ると 25～40m/sであり，この速度域では効率良

第 26図 定常水平飛行での釣合い速度と必要推力

く飛行可能なことが分かる．一方，この機体で採用してい
る翼型NACA4412は α = −4◦辺りで揚力係数がゼロにな
る．必要推力が最小となる α = −5◦ では翼取付角が 3◦ で
あるので，翼迎角は−2◦となり翼の揚力を十分に活用でき
ていない可能性が考えられ，もう少し翼取付角を大きくし
た方が良い可能性がある．色々な要素が絡むので単純では
ないが，翼取付角は重要な設計パラメータであり，その影
響を研究し最適化していくことは今後の課題である．
最小必要推力となる釣合い飛行速度が 30m/s辺りであ
るため，飛行速度 30m/sを基準速度とした近似式の部分
で見ている．飛行速度 20m/sを基準速度とした近似式も
使用して速度域によって切り替えているが，切り替えると
ころでずれが生じてしまう．特に必要推力の結果に大きな
ずれが生じてしまう．この原因について検討したが，この
パネル法の CFD解析では剝離現象が扱えないことからダ
クテッドファン周りが精度良く解析できていない可能性が
あり，各速度を基準にした近似式に少しずつずれが生じて
いると推測される．そのためここで行った CFD解析では
これ以上の精度での解析は難しい．ただ定量的な精度は高
くないが，定性的には妥当な計算結果が得られていると考
えられる．また，αが大きい領域，言い換えると飛行速度
が遅い領域でダクテッドファンの周りで大きな剝離を含む
流れがあるようで，そのような解析はパネル法では正確な
計算が難しく，飛行速度 10m/sを基準とした近似式を用い
ると明らかに不適切な釣合い速度と必要推力の結果になっ
てしまう．

5. 固定翼マルチローター機形態との比較

提案している eV/STOL機の飛行性能を議論するために
比較対象として，第 27図に示すようなローターを機体外
部に配置した固定翼マルチローター機形態の機体との比較
を試みる．第 27図の機体は胴体と翼の形状は提案してい
る eV/STOL 機と同じとし，同じ 5 インチのローターを
固定翼の前後に 8つ配置した形態となっている．第 27図
の 8個の円盤で描かれているのがローターとして配置した
アクチュエーターディスクである．ここではローターを機
体に固定する支柱は省略して解析を行った．ローターには
提案機と同じくAPC社のB5×4E-3-B4を仮定した．ロー
ターは提案機と同様に機体軸に対する取付角は −10◦ であ
り，ローター回転面は同一平面内にあるように配置してい

第 27図 比較機体のモデル
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第 28図 比較機体の CFD 解析例

第 29図 比較機体の飛行速度 10m/s での揚力係数

第 30図 比較機体の飛行速度 10m/s での抗力係数

第 31図 比較機体の飛行速度 10m/s でのモーメント係数

第 32図 比較機体の飛行速度 20m/s での揚力係数

第 33図 比較機体の飛行速度 20m/s での抗力係数

第 34図 比較機体の飛行速度 20m/s でのモーメント係数

る．即ち，前方のローターは翼の前方下方に配置され，後
方のローターは翼の後方上方に配置されている．
この機体をOpenVSPでパネル法によりCFD解析を行っ
た．CFD解析の例として，飛行速度 20m/sで解析した結
果のうち迎角 0◦ での圧力分布と後流を第 28図に示す．こ
の時，ローター回転数は 18000 rpmと設定して解析してい
る．十分にローターが翼から離れているため，機体の圧力分
布にはローターの大きな影響は見られないが，翼後流の流
線には少し影響を受けている様子が分かる．高迎角やロー
ター回転数が大きい場合には翼後流の流線が大きく影響を
受ける結果が得られている．
飛行速度 10, 20, 30m/sの場合について計算したそれぞ
れの CL，CD，Cmを第 29図から第 37図に示す．提案機
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第 35図 比較機体の飛行速度 30m/s での揚力係数

第 36図 比較機体の飛行速度 30m/s での抗力係数

第 37図 比較機体の飛行速度 30m/s でのモーメント係数

と比較するとローター推力が及ぼす影響は小さいことが分
かる．全体的な傾向として，ローター回転数が大きくなる
に従い CL は全体的に大きくなっていて，揚力傾斜に大き
な変化は見られない．CD は αが小さいところでは，ロー
ター推力が無い場合と近い値を取っているが，αが大きく
なるに従いCD は推力が無い場合に比べ大きくなっており，
その増加量はローター回転数が大きくなるに従い大きくなっ
ている．Cmは飛行速度が小さい 10m/sではローター推力
の影響が見られるが，飛行速度が大きい時はほとんど影響
を受けていないのが分かる．そして提案機とは違い，ロー
ター回転数が増加するに従い全体的に小さい値へと変化し
ており，機首下げ側に振れている．また提案機の場合と同
様に，飛行速度が大きくなるに従ってローター回転数の変

第 38図 比較機体の定常水平飛行での釣合い速度と必要推力

化によるCL，CD，Cmの値の変化は小さくなっている．こ
れらの解析結果を利用して提案機と同様に，ローター推力
によって影響を受けるCL，CD の値を近似式で表し，その
近似式を使って釣合い飛行速度と必要推力を計算した．第
38図に CFD解析結果から導いた近似式で計算した結果を
示す．この機体はダクテッドファンでないため，低飛行速度
でもパネル法で解析可能なようで，各飛行速度の解析結果
による近似式を適用して飛行速度に応じて切り替えて計算
しても，比較的ずれは小さく，連続的に釣合い飛行速度や
必要推力が導き出せた．このことからもダクテッドファン
の場合は，ダクト周りの流れや圧力の解析精度が低くなっ
ていると考えられる．第 38図から必要推力が最小になる
状態を見ると，α = −2.5◦ の時で，その時の飛行速度は
22.8m/sで，必要推力は 32.2Nである．

6. 考 察

本稿では飛行速度や推力を変化させながら CFD解析を
行い，ダクテッドファンの推力の影響による空力係数の変
化を調べ，飛行速度，推力の大きさや迎角により空力係数
が大きく変化することが分かった．その結果に基づき，空力
係数の変化を近似式によりモデル化することができた．パ
ネル法による CFD解析では FVMなどの CFD解析と比
較し，剝離現象を扱えられていなく定量的な解析精度は低
いが，定性的には空力特性を明らかにできたと考えられる．
今後，正確な性能評価や飛行シミュレーションへ適用する
ためには，FVM による CFD 解析や風洞試験などで近似
式の正確な係数の値を求めていく必要はあるが，近似式の
形式自体はこのまま適用できる．今回はすべてのローター
を同じ回転数に設定して解析を行っているが，個別に推力
を作用させた場合も同様にモデル化できると考えられ，今
後解析を進める．
導き出した空力係数の近似式を適用し，第 26図で示した
ように CFD解析の結果を用いて提案している eV/STOL

機の飛行性能を計算した．同様に計算した固定翼マルチロー
ター機形態の機体と比較すると，固定翼マルチローター機
形態では最小必要推力が α = −2.5◦ の時に 32.2Nで飛行
速度が 22.8m/sであるのに対し，eV/STOL機では最小必
要推力は α = −5◦ 時に 19.2Nで飛行速度は 32.4m/sで
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あった．必要推力は固定翼マルチローター機形態のおよそ
60%で，その時の飛行速度は 1.42倍となり，小さい推力で
高速に飛行可能と言える．但し，前述のようにCFD解析の
精度は高くないことから定性的にはその傾向があると言え
るが，定量的にはより高精度な CFD解析や風洞試験或い
は飛行実験で検証して行かなければならない．しかし，提
案機のコンセプトの通りシンプルな構造の機体でありなが
ら航続性能を向上させられると言える．ただ，本来ならば
必要とするパワーやエネルギーで航続性能を議論すること
が必要であるが，ダクテッドファンとした場合のローター
のデータが揃っていないことやパネル法での CFD解析で
は解析精度が低い可能性があることなどから，ここではこ
れ以上正確な比較はできない．また，提案機もダクテッド
ファン用に最適化されたローターを採用したり，機体形状
やダクト形状の空力最適化をしたりするなど改良の余地が
あり，更に性能を向上できる可能性は十分にある．今後，よ
り高精度な CFD解析や飛行実験，風洞試験などにより空
力現象を解明し，飛行性能向上を目指して改良を進めて行
く必要がある．
本稿では，すべてのローターの回転数を同じとして解析
しているのでCmについては十分な考察はできていないが，
重心位置を変更することにより設定巡航速度で Cm がゼロ
になるように調整可能で，設定巡航速度での前後のローター
推力のバランスを取ることができる．また，飛行制御をす
るためには各推力を個別に調整することになり，各推力が
お互いにどの程度干渉しあうのかも確認して行かなければ
ならない．今後，個別にローター回転数を設定した解析を
行い，その結果を用いて運動モデルを構築し，飛行シミュ
レーションを実施して行く．

7. お わ り に

本稿では，我々が提案している eV/STOL機についてコ
ンセプトや概要を述べた．そして CFD解析によって得ら
れたデータを用いて，その飛行性能について理論的検討を
行った．CFD解析では，飛行速度や推力により揚力係数や
抗力係数が大きく変わることを明らかにし，その値を近似

的に求める方法も示した．また，ローターが機体外部に配
置された機体と CFD解析結果に基づいた性能比較を行い，
定常水平飛行での飛行性能の違いを示した．
今後は更に詳細なCFD解析を進め，機体形状やローター
配置などの最適化を図るとともに，実験機として製作し飛
行実験を実施して，実際の飛行性能を確認する．
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