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Abstract

In recent years, a number of planetary landing missions have been actively con-

ducted. In Japan, ISAS/JAXA is developing, a small lunar lander named “Smart

Lander for Investigating Moon (SLIM)”, aiming for frequent touchdown missions in

planetary exploration. Development of small landers is expected to be one of the key

points to increase the number of landing missions in the future. However, a small

lander such as SLIM has difficulties to maintain exploration ability after the landing.

Narrow weight restrictions tend to limit the equipment capacities, such as rovers or

optical cameras, on board the lander. To solve this problem, a mobility system using

skid-sliding to improve exploration ability for a small lander is proposed. The sys-

tem enables a small lander to move on planetary surface by skid-sliding using skids

and thrusters of the propulsion subsystem of the lander. In some cases, including

SLIM, this mobility system is advantageous because the lander does not need an ad-

ditional propulsion subsystem other than the original one. Furthermore, SLIM has

planned a special landing approach named“two-step landing method”. In the landing

method, the lander is turned over, and lands on planetary surface using legs attached

to the side of the lander’s body. This turning motion changes the direction of the

main-thruster horizontal to the ground. Therefore, the lander can slide on planetary

surface using skids attached on legs and thruster force. In this research, the usability

of the mobility system by numerical simulations and experiments is shown.

The steering methods of this mobility system are inspired from conventional skiing

theories. In snow ski, a skier slides on the snow surface in each direction using re-

action force by changing ski board attitude and shifting body weight. This research

also uses ski techniques such as skid attitude change and weight shifting of the lander

for skid-sliding the lander. The skid-sliding methods proposed in the research are

“weight loading change turn”and“thruster force turn”. These skid-sliding methods

are evaluated by numerical simulations.
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In numerical simulations for skid-sliding, a reaction force model between skid and

soil is important, because the reaction force directly affects the skid-sliding motion.

There are some reaction force models in the research field of exploration rover and

snow ski turn. However, since these models are limited to two-dimensional motion or

the reaction force model between ski and snow, the applicability is not validated for

skid-sliding on soil ground. Therefore, a reaction force model between a skid and soil

ground has been developed by an experiment. The guideline for generating the reac-

tion force model is to build a model that has the skid attitude and skid load, which

are important parameters in ski turn, as parameters. To meet this requirement, an

experimental system with skid attitude and skid load as experiment parameters was

built. This experimental system moves a weight loaded aluminum plate on a soil

surface and measures reaction force between the aluminum plate and the soil ground

by a load cell attached to the aluminum plate. The aluminum plate is a substitute

for the skid and the attitude can be adjusted. From this experiment results, it can be

found that the reaction force in the direction of the soil surface is proportional to the

load and has the same graph tendency regardless of the load when the plate attitude

is the parameter. Furthermore, the reaction force in the direction perpendicular to

the soil surface is about the same as the load applied to the plate regardless of the

plate attitude. For these reasons, the reaction force model in the direction of the soil

surface is expressed as the product of a reaction force function and the reaction force

in the direction perpendicular to the soil surface. The reaction force function was

obtained by normalizing the reaction force in the direction of the soil surface by plate

load and fitting it by polynomial approximation.

A skid-sliding experiment was conducted in order to verify the reaction force model.

In the skid-sliding experiment, a small skid-sliding model was slid on a soil surface

at a constant speed by pulling the model by an electric cable winch, and a reaction

force was measured by a load cell attached to the model’s skid. As a result of the

experiment, it was confirmed that the reaction force acting on the skid when sliding

on the soil surface at a constant speed was in good correlation with the value of the

reaction force model. From this experiment, the validity of the reaction force model

was shown.

In a skid-sliding simulation by numerical analysis, the simulation and the skid-

sliding performance for a small lander was validated. The lander model for the sim-

ulation was constructed based on SLIM. In this simulation, we evaluated the turn

method proposed in this study and identified the factors for improving the skid-
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sliding performance. As a result, it was confirmed that the proposed turn methods

can turn in the targeted direction, and the effectiveness of the proposed turn methods

was shown. Furthermore, the effects of the skid attitude and skid position on the turn

were clarified.

In order to verify the skid-sliding simulation program, we performed skid-sliding

experiments using the“weight loading change turn”proposed in this study, and then

conducted skid-sliding simulations under the experimental conditions. The experi-

mental setup is that a skid-sliding model slides on a sand slope by thrust force of

ducted fans. In the experiment, the skid-sliding experiment model was turned by

the proposed turn method, and the motion of the skid-sliding was measured by a

motion capture system, and the reaction force of the skid was measured by a load

cell attached to the skid. In order to compare the experiment with the simulation,

we performed skid-sliding simulations under the skid-sliding experiment conditions.

By comparing the results of the experiments and the simulations, it was found that

the tendency of the skid-sliding motion and the reaction force acting on the skid of

the experimental results and the skid-sliding simulations agree well. As a result, the

validity of the skid-sliding simulation was shown.

In this study, the mobility system using skids and skid-sliding methods was proposed

and its validity was shown by numerical analysis and experiments. Furthermore, the

usability of the skid-sliding mobility system as a proposal to improve the exploration

ability of a small lander was demonstrated.
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1

第 1章

序論

1.1 研究背景

1.1.1 惑星探査

惑星探査は，惑星の成り立ちや生命の起源の解明といった科学探求，人類の活動領域の

拡大，地球外資源の開拓といった目的のために行われる．この惑星探査は，惑星近傍から

のリモートセンシングによる探査，惑星への着陸探査の 2つに大別できる．リモートセン

シングによる探査とは，探査機が惑星の周回軌道より観測装置によって遠隔でその惑星を

観測する方法である．惑星への着陸探査とは，探査機が惑星へ着陸し，探査機によるその

場観測，もしくは探査機に搭載したローバと呼ばれる移動ロボットにより惑星上を移動探

査する方法である．

これまでの惑星探査では，リモートセンシングによる惑星探査により多くの成果を獲得

してきた．例えば，地球に最も近い天体である月については，日本の「かぐや」がリモー

トセンシングによる観測により月全域の観測をおこない多くの科学的成果を得た [1]．さ

らに月に縦穴が存在することが確認され [2, 3]，この縦穴は科学的に興味深い探査地点で

あるほか，将来的な月探査のための月面基地建設地点として期待されている [4]．また，

米国の Lunar Reconnaissance Orbiterは，月面を 50cmの分解能で観測し，月表面の詳

細な環境を明らかにした [5]. このようなリモートセンシングによる惑星探査の成果によ

り，惑星の詳細な環境が明らかとなってきている．これはつまり，惑星の科学的に興味の

ある地点がより明確になってきたということである．このような背景から，近年では，惑

星への着陸探査計画が活発に計画され実施されている．2019年 1月には，中国の嫦娥 4

号が月への軟着陸を成功させ，月の裏側の撮影に成功した [6]．さらに，2007年から 2018

年にかけて Google Xprize 財団による月面着陸探査レースが開催され，各国の民間ベン

チャーによって着陸機や惑星探査ローバの開発が行われた [7]．日本国内においては，現
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在，ISAS/JAXAが小型月着陸実証機 SLIM(Smart Lander for Investigating Moon)を

開発している．また月以外の惑星については，2014年 11月に ESAのフィラエが世界で

初めて彗星着陸を実施し [8]，2019年 2月には JAXAの「はやぶさ 2」が小惑星リュウグ

ウへの第 1回目のタッチダウンを成功させた．今後，惑星への着陸ミッションはより活発

になることが予想される．

1.1.2 小型月着陸実証機 SLIM

SLIMは，2021年の打ち上げを目標に，ISAS/JAXAにより開発されている小型月着

陸実証機である [9]. SLIMの主な目的は以下の 2点である．

� 有重力天体への高精度着陸技術の獲得

� 将来的に高頻度な惑星探査を可能とする小型軽量で低リソースな着陸機の開発

前項で述べたように，目標天体の科学的に興味のある地点が明確になってきたことか

ら，目標探査地点へのピンポイントの着陸探査が求められるようになってきている．この

要求は従来の数 kmオーダーの着陸精度では達成することが難しく，数 100mオーダーの

高精度着陸技術が必要となる．そのため SLIMでは，目標着陸地点との相対的な自己位置

推定をおこない，自律的な誘導制御により高精度な着陸を目指している．

また，SLIMは機体を低リソースで軽量に構成することにより，開発期間と開発コスト

の低減を図っている [10]．着陸機の重量は高頻度な惑星探査を実現するための大きな要因

であり，機体を小型軽量にすることでロケットの打上げコストの低減，さらに他衛星と

の相乗り打上げが可能となり，打上げ自由度が高まることになる．今後の惑星探査では，

SLIMのような小型の着陸機が高頻度に運用されることが期待される．

Fig. 1.1 小型月着陸実証機 SLIM.©JAXA.
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2段階着陸方式

SLIMでは，着陸最終フェーズにおいて 2段階着陸方式と呼ばれる特殊な着陸手法を検

討している．ここで 2 段階着陸方式について簡単に説明する．現在の SLIM は Fig. 1.2

に示すような機体形状となっている．この機体形状において，2段階着陸方式は以下のよ

うな着陸ステップをとる (Fig. 1.3)．

(1) メインスラスタ推力により機体を減速降下させ，高度 3mでホバリング状態とする．

(2) 姿勢制御用サブスラスタにより機体姿勢を機体側面の補助脚がある側に前傾させ，

メインスラスタをカットオフし，機体を自由落下させる．

(3) 機体の主脚が地面と衝突する．機体落下時の主衝撃力は主脚に取り付けられた衝撃

吸収材により吸収される [11]．

(4) 機体落下姿勢が傾いていたことにより，主脚接地後に機体は前転運動となり，機体

側面にある補助脚が地面と接地する．

(5) 最終的に落下姿勢からおよそ 90度傾いた姿勢で着陸静定となる．

この着陸方式の利点は，着陸後の姿勢を重心の低い安定した姿勢とすることができる

点，主脚と補助脚の段階的な接地により着陸時の落下エネルギーを消散することができ，

着陸脚を簡素な構造にできる点などがある．さらに，森川や河野らの研究 [12, 13]による

と，この 2段階着陸方式は急傾斜地に対する着陸安定性が高いことが報告されており，将

来的に探査が必要となる惑星のクレータ周辺などの急峻な地点への着陸方式として期待さ

れる．

Fig. 1.2 SLIMの機体形状
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Fig. 1.3 2段階着陸方式

1.1.3 小型着陸機による惑星探査に生じる問題

将来的に高頻度運用が期待される小型着陸機は，その一方で，機体の小型軽量化により

生じる問題がある．その一つとして考えられるのが，着陸後の探査である．小型着陸機の

着陸後の探査活動は，着陸機に搭載した観測装置やローバにより行われる．しかし，小型

着陸機は機体のペイロード容量が小さいため，観測装置やローバも小型軽量化が必要とな

る [14, 15]．観測装置は小型軽量化に伴い，機能や性能が制限される．またローバは一般

的に小型化に伴って移動能力が低下する．さらに，観測装置かローバのどちらかのみを搭

載するといったトレードオフ問題が生じる可能性がある．したがって，将来的に高頻度な

運用が期待される小型着陸機の着陸後の探査能力を確保する方法が必要である．

1.2 滑走を利用した惑星表面移動機構の提案

本研究では，小型着陸機の着陸後の探査能力向上のために，滑走を利用した惑星表面移

動機構を提案する [16, 17]．この滑走を利用した惑星表面移動機構とは，2段階着陸方式

を採用している小型着陸機側面の補助脚にそりを付加し，さらに着陸機のスラスタ推力を

利用することで構成される（Fig. 1.4）．つまり，2段階着陸方式によって小型着陸機はそ

りが地面に接地した状態で着陸安定状態になり，そこから小型着陸機のスラスタを噴き，

スラスタ推進力によって機体をそり滑走移動させる (Fig. 1.5)．

このそりを利用した惑星表面移動機構の利点は，小型着陸機に新たに付加するものはそ

りのみのため機体の重量増を極力抑えた上で移動機構を構成できる点，着陸機に既存の推

進系を利用することで新たに推進アクチュエータを必要としない点にある．また，化学推

進系を採用している小型着陸機は，通常，ミッション成功性を高めるために余剰推薬があ

る．したがって，着陸時に機体に残存推薬が残っていることは十分に考えられ，残存推薬
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を利用することで着陸地点からのそり滑走移動が可能となる．

Fig. 1.4 そりを付加した小型着陸機

Fig. 1.5 そりを付加した小型着陸機による 2段階着陸とそり滑走による惑星表面移動
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1.3 小型着陸機のそり滑走移動と再浮上移動の推薬消費量の

比較

本節では，本研究で提案するそり滑走移動と，従来の垂直着陸方式を採った着陸機の再

浮上移動の移動による推薬消費量を比較することで，そり滑走移動の利点を示す．

従来の一般的な着陸機は垂直着陸方式を採用しており，そのような着陸方式を採る着陸

機ミッションでは，着陸後に惑星表面上を移動する手段として着陸機を再浮上させて移動

する方法がある．つまり，着陸機のスラスタ推力により機体を再浮上させ，さらに補助ス

ラスタにより機体姿勢を傾けることで横方向移動し，再度着陸するという方式である．

ここでは，垂直着陸方式を採る小型着陸機の再浮上移動による推薬消費量と本研究の 2

段階着陸方式を利用したそり滑走移動による推薬消費量の比較をおこなう．

再浮上移動とそり滑走移動による推薬消費量計算の条件を Table. 1.1に示す．推薬消

費量∆mは式 (1.1)により計算される．

Table. 1.1 再浮上移動とそり滑走移動による推薬消費量計算の条件

記号 値 単位 　　項目

ẍ [m/s2] X軸方向加速度

ÿ [m/s2] Y軸方向加速度

F 350 [N] メインスラスタ推力

µ 0.4, 0.6, 0.8, 1.0 地面の摩擦係数

m 150 [kg] 小型着陸機の質量

∆m [kg] 推薬消費量

gm 1.62 [m/s2] 月の重力

ge 9.81 [m/s2] 地球の重力

∆v [m/s] 速度増加量

Isp 320 [s] 比推力

∆m =

{
1− exp

(
−∆v

ge · Isp

)}
m (1.1)
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1.3.1 再浮上移動による推薬消費量の計算

垂直着陸機体の再浮上移動の方法を以下に示す (Fig. 1.6)．

1. はじめに区間 T1において，メインスラスタを tT1 秒間噴き，機体を再浮上させる．

このときの浮上高度は 3m とする．これは SLIM の着陸時自由落下高度 3m を参

考とし，T1の再浮上高度と T5の自由落下高度が同じになるように設定した．

2. 次に区間Ｔ 2 において，補助スラスタにより機体を角度 θ だけ傾け，この姿勢で

メインスラスタを tT2 秒間噴き，横方向力 Fsinθ により機体を横方向移動させる．

なお，姿勢変化のための補助スラスタ推薬消費は考慮しない．

3. T3の区間では，メインスラスタをカットオフし，慣性運動により機体を横方向移

動させる．

4. 次に T4の区間では，区間 T2とは逆向きに機体を θ だけ傾け，メインスラスタを

tT4 秒間噴くことで機体を減速させる．ここでも補助スラスタによる推薬消費は考

慮しないこととする．

5. T5の区間では，垂直状態の機体を高度 3mから自由落下させ，再着陸となる．

Fig. 1.6 垂直着陸機体の再浮上移動

上記の再浮上移動方法において，メインスラスタを噴射するのは T1,T2,T4の区間であ

り，この区間の速度増速量を求め推薬消費量を式 (1.1)から計算する．ここで，機体運動
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を計算するための運動方程式を式 (1.2),(1.3),(1.4)に示す．区間 T1は X軸方向への移動

がないため式 (1.2)のみであり，区間 T2,T4は式 (1.3),(1.4)に従う．

mÿ = F −mgm (1.2)

mẍ = Fsinθ (1.3)

mÿ = Fcosθ −mgm (1.4)

噴射時間最小となる姿勢角 θ

区間 T2,T4については，メインスラスタ噴射時間が最小となる姿勢角 θを式 (1.3),(1.4)

から算出し，推薬消費量を計算する．今，区間T2,T4メインスラスタ噴射時間 t(t = tT2 =

tT4)とし，区間 T2,T3,T4の X軸方向移動距離を xとすると，xは式 (1.3),(1.4)より式

(1.5)のようになる．

x =
F

m2gm
sinθ

(
2Fcosθ −mgm

)
t2 (1.5)

式 (1.5) において，m, gm, F は定数であり，x も移動したい距離となるため定数であ

る．したがって，変数は t と θ のみである．つまり，式 (1.5) の sinθ(2Fcosθ −mgm)

を最大化すれば，t が最小となる．ここで関数 f(θ) = sinθ(2Fcosθ − mgm) の最大化

を考える．関数 f(θ) は θ = 0 ∼ 90[deg] の範囲では上に凸の関数となる．したがって，
∂f(θ)
∂θ = 0のとき，最大値をとり，これを θ について求めると式 (1.6)のようになる．こ

の式 (1.6)に Table. 1.1の条件を与えると，メインスラスタの噴射時間最小となる姿勢角

は θ = 35.68[deg]となる．

θ = cos−1
(mgm +

√
m2g2m + 32F 2

8F

)
(1.6)
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1.3.2 そり滑走移動による推薬消費量の計算

そり滑走移動の方法を以下に示す (Fig. 1.7)．

1. Fig. 1.7の T1間だけ，メインスラスタを噴射させて機体をそり滑走させる．

2. Fig. 1.7の T2間はメインスラスタの噴射を止め，地面の摩擦抵抗により機体を減

速させる．

そり滑走移動の運動方程式を式 (1.7)に示す．Y軸方向には，運動しないため 1次元の

運動となる．摩擦係数は，0.4, 0.6, 0.8, 1.0 の 4 ケースについて計算をおこなった．こ

れは月表面のレゴリスの摩擦係数がおよそ 0.7 前後であることから幅を持たせて設定し

た [18]．この式 (1.7)により機体の増速量を求め，式 (1.1)により推薬消費量を求める．

mẍ = F − µmgm (1.7)

Fig. 1.7 そり滑走移動におけるスラスタ噴射区間

1.3.3 再浮上移動とそり滑走移動の推薬消費量の比較

垂直着陸機体の再浮上移動による推薬消費量とそり滑走移動による推薬消費量の結果を

Fig. 1.8に示す．Fig. 1.8より，全ての摩擦係数の条件において，そり滑走移動のほうが

再浮上移動よりも推薬消費が少ないという結果となった．したがって，垂直着陸機体によ

る再浮上移動よりも 2段階着陸とそり滑走移動を組み合わせた手法の方が推薬消費量の面

では有利となる．
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Fig. 1.8 そり滑走移動と再浮上移動による推薬消費量の比較
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1.4 関連する研究

1.4.1 従来の惑星表面移動機構

これまでに移動を伴う惑星表面探査のために様々なローバが開発されてきた．ここでは

これまでに研究されてきたローバとその移動機構を紹介し，その特徴を述べる．

車輪型ローバ

これまでの惑星探査ミッションでは，主に車輪型ローバが利用されてきた．現在までに

実施された惑星探査ミッションの車輪型ローバを Table. 1.2に示す．

Table. 1.2 車輪を利用した惑星探査ミッション

Mission Rover

Luna 17 Lunokhod 1

Luna 21 Lunokhod 2

Mars Pathfinder Sojourner

Mars Exploration Rover Spirit, Opportunity

Mars Science Laboratory Curiosity

Lunokhod 1と Lunokhod 2は，ソビエト連邦が開発した月面ローバである (Fig. 1.9)．

Lunokhod の移動機構は，独立懸架式の車輪が 8 つ装備されており，それぞれの車輪が

独立にストロークすることで障害物を乗り越えることができる．車輪はスポーク式ホ

イールであり，地面との接地面にはワイヤメッシュを採用している．さらに，移動中のス

リップを防止するために L 字のラグがワイヤメッシュ面に付けられている (Fig. 1.10)．

Lunokhodの移動機構は，車輪の舵をきることが出来ない構造となっている．そのため，

左右の車輪の回転差によって，機体を旋回させる．
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Fig. 1.9 Lunokhod [19]. Fig. 1.10 Lunokhod wheel [20].

Sojourner(Fig. 11)，Spirit，Opportunity [21]，Curiosity [22,23]は NASAの車輪型

ローバである．これらローバの移動機構は 6つの車輪と Fig. 1.14に示す Rocker-Bogie

Suspension により構成される．この Rocker-Bogie Suspension は，Rocker 部と Bogie

部が Bogie Pivot部で連結された構造となっている．Bogie Pivot部は回転および摺動す

る機構となっており，Rocker部の Rocker-Bridge jointも回転する機構となっている．こ

れにより，地形の段差や障害物を乗り越えることができる．Rocker-Bogie Suspensionは

NASAの火星探査において，何度も採用されている．

Fig. 1.11 Sojourner©NASA/JPL. Fig. 1.12 Mars Exploration Rover [21]

Fig. 1.13 Curiosity [23] Fig. 1.14 Rocker-Bogie Suspension [24]
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歩行型ローバ

ソビエト連邦の火星探査ミッションMars 2には，小型の歩行型ローバ Prop-Mが搭載

された (Fig. 1.15)．Prop-Mローバは，15mのケーブルによって着陸機と接続されてお

り，その範囲内で硬度計と放射密度計による探査を行うものであった．移動機構は，左右

にスキー板状の脚があり，これが交互に動くことで地表面を移動する．残念ながらMars

2が火星着陸に失敗したため，ローバが展開されることはなかった．

ホッピングローバ

ホッピングローバは，ローバ自身を躍動させることで惑星表面を移動するものであ

る．ホッピングローバの例としては，日本の小惑星探査機「はやぶさ」に搭載された

MINERVA が挙げられる [25]．MINERVA は大きさ 10cm 四方，重さ 600g 程度の小型

ローバである (Fig. 1.16)．ローバ内部にあるモータが回転することで機体にトルクを与

え，回転した機体が地面との接触によって生じる反力を利用して躍動する．ホッピング

ローバは，機体を軽量に構成できるため，特に微小重力環境下の小惑星探査に有効である．

Fig. 1.15 Prop-M rover Fig. 1.16 MINERVA. ©JAXA.

スラスタ推力を利用した移動機構

スラスタ推力を利用した移動機構の研究としては Google Lunar XPRIZEの EUROL-

UNAが挙げられる．

Google Lunar XPRIZEとは，Xprize財団が運営する民間の月無人探査コンテストで

ある．コンテストの内容は，ローバを月面で 500m移動させ，高精度な映像や画像を撮影

し，地球にデータ送信するというものであった．EUROLUNAは，その参加チームの一

つである．Fig. 1.17 に EUROLUNA のローバを示す．このローバは，大きさ 40cm 程

度であり，月面を 500m走行するために１リットルのタンクを有している [26]. 燃料は過
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酸化水素である．しかし，詳細な移動手法について記された資料は見当たらない．画像か

ら推測するに，車輪で月面上をとらえ，スラスタによる推力で進むことが考えられる．

Fig. 1.17 EUROLUNA Rover [26].

1.5 滑走移動と従来の移動方法の比較

本節では，本研究で提案する滑走移動と従来の移動方式を比較をおこない，提案する滑

走による移動機構の利点を示す．滑走移動と従来の移動方式の比較は，1.3節の滑走移動

による移動距離と推薬消費の結果，1.4節の従来の移動方式の調査結果，さらに Seeni [27]

の論文を参考とする．Seeni [27]は，従来の移動方式を定性的に比較し，それぞれの移動

機構の特徴をまとめ，評価付けをおこなった．Table. 1.3は，本研究の滑走移動と従来の

移動機構を定性的に比較したものである．Table. 1.3 は，各移動機構の評価付けを⃝，
△，×の順で表している．
Table. 1.3より，本研究で提案する滑走移動は，質量，機構の簡素さ，移動速度の面で

他の移動方式よりも有利になる．滑走移動の質量については，推薬消費に依存するが，着

陸機の残存推薬を利用することを考えると新たに必要な質量はそり部のみであり，さらに

Fig. 1.8のそり滑走移動の移動距離と推薬消費量の結果より，そり滑走移動で 100[m]の

移動する場合の必要推薬は 1[kg]程度となることから，他の移動機構を利用するよりも軽

量となると考え⃝とした．また，滑走移動は，質量，機構の簡素さ，移動速度の面で他
の移動機構よりも有利になるという点において，ホッピングの移動機構と似た特徴があ

る．ホッピング移動機構は非常に軽量なローバを移動させることには適している．一方

で，ホッピングの移動機構は小型着陸機などのある程度質量のある物体を移動させるのに

は適していない．なぜなら，質量のある物体のホッピング，さらにはホッピング後の着陸

のために，ホッピング機構の強度を高める必要があり，それに伴いホッピング機構の質量

が増加するためである．したがって，小型着陸機程度に質量のある物体を移動させるの

は，ホッピングの移動機構よりも滑走移動による移動機構を適用するほうが質量の観点か
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ら有利と考える．

Table. 1.3に示すように，本研究で提案する滑走移動は他の移動機構とは異なる特徴が

あり，今後の惑星表面移動機構の新たなオプションと成り得る．

Table. 1.3 滑走移動と従来の移動方法の比較

滑走移動 車輪型 ホッピング 歩行型 再浮上移動

（スラスタ推進）

質量 ⃝ △ ⃝ × △
機構の簡素さ ⃝ × △ × ⃝
移動速度 ⃝ × ⃝ × ⃝
移動精度 × ⃝ × ⃝ ×
不整地走破性 △ △ ⃝ ⃝ ⃝

総合評価 ∗1 ⃝ × △ × △

∗1 : 小型着陸機に移動機構を適用する場合．
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1.6 本研究の目的と研究課題

本研究の目的は，小型着陸機に適用可能な滑走による惑星表面移動機構の有用性を示す

ことである．この目的達成のために，本研究では数値解析によるそり滑走シミュレーショ

ンと実験により，本研究の有用性を示す．そのための研究課題を以下に示す．

課題 1 希望の方向へ移動するための機体案とターン方法の提案

課題 2 そり滑走シミュレーションのためのそりと砂の反力モデルの構築と妥当性評価

課題 3 そり滑走シミュレーションによる提案したターン方法の評価およびそり滑走性向

上の要因特定

課題 4 模型を用いたそり滑走実験による提案したターン方法の実証とシミュレーション

の妥当性評価

まず研究課題 1として，惑星表面上をそり滑走移動するためには，希望の方向へターン

する方法が必要であり，ターン実現のために適した機体案が必要である．

研究課題 2は，そり滑走シミュレーションを行う上で必要となるそりと砂の反力モデル

の構築である．惑星表面移動機構に関する研究は，これまで活発に実施されており，物体

と砂の反力モデルは様々なモデルがある．しかしながら，通常，物体と砂の反力モデルは

その適用範囲に制限があり，統一的に利用可能なモデルというものは無い．そのため，使

用目的に適したモデルを利用する必要があるが，本研究の砂上のそり滑走に適した反力モ

デルは見当たらない．したがって，本研究のそり滑走シミュレーションに適したそりと砂

の反力モデルを構築する必要があり，さらにそのモデルの妥当性を実験により示す必要が

ある．

研究課題 3は，本研究の有用性を示すために，提案する機体とターン方法の有効性をそ

り滑走シミュレーションで示すことである．さらに，シミュレーションによりそり滑走性

向上の要因を明らかとすることで本研究の価値をより高める．

研究課題 4は，実機によるそり滑走実験で本研究の提案の実現性を示すことであり，さ

らにシミュレーションの妥当性を実験結果と比較することで示す必要がある．
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1.7 本論文の構成

次章以降の本論文の構成と内容を以下に示す．各章が前節の研究課題に対応しており，

研究課題 1が第 2章，研究課題 2が第 3章，研究課題 3が第 4章，研究課題 4が第 5章

にそれぞれ対応している．

第 2章　そり滑走のための機体案とそり滑走方法の提案

本研究に適したそり滑走のターン方法提案のためにターンの要因を明らかとする．

そのために，本研究では，雪上のスキー滑走の理論を参考になると考えた．ここで

は，まず雪上のスキー滑走におけるターンの要因について示す．次に小型スキー模

型による滑走実験により，雪上のような滑りやすい地面と砂地面の違いがターンに

及ぼす影響を示す．上記知見から，滑走に適した機体のそり配置案，およびターン

方法を提案する．

第 3章　そりと砂の反力モデル

4章のそり滑走シミュレーションでは，そりと砂の反力モデルが重要となる．本章

では，ローバの研究で利用される物体と砂の反力モデル，および雪上のスキーター

ンの数値解析に利用されるモデルを紹介し，本研究に要求されるそりと砂の反力モ

デルについて述べる．次に，本研究でおこなったそりと砂の反力モデル構築実験，

反力モデルのモデル化について述べる．さらに，構築した反力モデルの妥当性評価

を実機によるそり滑走実験により評価する．その結果から構築した反力モデルの妥

当性を示す．

第 4章　小型着陸機モデルによるそり滑走シミュレーション

本章では，まずそり滑走シミュレーションの数値解析方法について述べる．そり滑

走シミュレーションでは，まず本研究で提案する機体とターン方法を評価し，提案

したターン方法の有効性を示す．次にそり姿勢とそり位置がそり滑走のターン性と

直進性に与える影響の評価をおこなう．この結果により提案する機体においてそり

滑走性を向上の要因を明らかとする．

第 5章　そり滑走シミュレーションの妥当性評価

本章では，そり滑走シミュレーションの妥当性評価のために，小型そり滑走実験機

を砂上で自走そり滑走させる実験をおこなう．さらに，このそり滑走実験と同条件

のそり滑走シミュレーションをおこない，実験とシミュレーションの結果を比較す

ることでシミュレーションの妥当性を示す．

第 6章　結論

本研究の結論を述べる．　
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第 2章

そり滑走のための機体案とそり滑走
方法の提案

2.1 スキーの滑走理論

そり滑走の移動機構を付加した小型着陸機の目標探査地点へのそり滑走移動，もしくは

探査地点周辺をそり滑走により移動探査するためには，機体を希望の方向へターンさせる

方法が必要である．本研究では，このそり滑走におけるターン方法にスキーの滑走理論が

参考になる考えた．雪上のスキー滑走では，スキーヤーは雪面に対してスキー板の姿勢を

操作し，さらに左右のスキー板への荷重移動によって，雪面からスキー板を介して反力を

得ることでターンをおこなっている．本研究のそり滑走移動においても小型着陸機が惑星

表面を移動する際にはそりに反力が働く．そのため，そりが地面から受ける反力を利用す

ることは，機体を希望の方向へターンするために有効であると考える．ここでは，本研究

のそり滑走を考える上で参考とした雪上のスキー滑走について説明する．

基本的なスキーターン方法

基本的な雪上のスキーターンには以下の 2 つがある．この他にもシュテムターンや

ウェーデルンというスキーターン方法もあるが，基本的には以下に示したプルークボーゲ

ンとパラレルターンの応用である．

� プルークボーゲン

� パラレルターン

プルークボーゲンは，Fig. 2.1(a)に示すように，ターンの開始から終了までスキー板を

ハの字に固定した状態でターンする方法である．このターン方法では，スキー板姿勢を固

定状態とし，スキーヤーの重心移動による左右のスキー板への荷重変化により，スキー板
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が雪面から反力を得ることでターンが可能となる．このターン方法は，スキーヤーによる

スキー板への操作が少なく，簡単な操作でスキーターンが可能であることから初等スキー

ヤーによく利用される．

パラレルターンは，Fig. 2.1(b)に示すように，左右のスキー板の向きを揃えた状態で

ターン開始からターン終了まで滑走する方法である．雪面に対して，左右のスキー板底面

を進行方向へ向けるようにスキー板を姿勢調整することによって，両スキー板からターン

のための反力を雪面から得ることができる．両スキー板から反力を得ることで高いスピー

ドを伴ったスキー滑走においても軽快なターンが可能となる．また，スピードを伴った

ターンでは，ターン中の遠心力に対してスキーヤーの重心をターン内側へ大きく傾ける必

要がある．このターン方法は，プルークボーゲンと比較して，スキーヤーがターン中にお

こなう操作が多く，スキーヤーの重心移動の変化も大きい．したがって，中級以上のス

キーヤーが利用するターン方法である．

(a) プルークボーゲン (b) パラレルターン

Fig. 2.1 スキーターンの種類.出典：清水史郎，スキーの科学，光文社 [28]．
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2.1.1 スキーターンの要因

雪上のスキー滑走の研究では，スキーヤーが雪上でターンする原理についての研究が盛

んにおこなわれている．清水は，単純なスキーロボットを利用してスキーターンの要因に

ついて考察した [28]．清水によると，スキーターンには以下の 2 つの要因によって行わ

れる．

� スキーヤーによるスキー操作

� スキー板の特性

スキーヤーによるスキー板操作

スキーヤーによるスキー操作とは，スキーヤーがスキー板に対して行う操作のことであ

り以下の項目がある．スキーヤーはこれらのスキー操作を行うことで，スキー板に作用す

る雪面からの反力を変化させ，スキーターンをおこなっている．

� 雪面に対するスキー板の姿勢変更

・角付け（エッジング）操作

・回旋操作

� 左右のスキー板への荷重

雪面に対するスキー板の姿勢変更には，スキー板の角付け操作と回旋操作がある．

Fig. 2.2に示すように，スキー板の角付け操作はスキー板を長軸回りに回転させる操作

のことであり，その回転角のことを角付け角と呼ぶ．この角付け操作により，雪面とス

キー板にエッジ角をつけることでき，スキー板は雪面からスキー板長手方向に対して横方

向力 (Fside)を得ることができる（Fig. 2.3）．ここで，角付け角とエッジ角の違いを明確

にしておく．本論文においては，角付け角はスキーヤーが角付け操作をおこなったときの

角度を角付け角を呼ぶ．一方で，エッジ角とはスキー板の短軸と雪面が成す角度であり，

雪面の傾斜角によって変化する．そのため，雪面に傾斜角が無く平らな場合は，角付け角

とエッジ角は同じになるが，雪面に傾斜角がある場合は，両者は一致しない．

次に，スキー板の回旋操作とはスキーヤーの脚を回転軸としてスキー板を回転させる操

作のことであり，その回転角のことを回旋角と呼ぶ（Fig. 2.2）．この回旋操作により，ス

キー板の速度方向とスキー板に迎角をつけることでスキー板に作用する反力の向きを変化

させることができる（Fig. 2.4）．ここでも，回旋角と迎角の違いについて明確にしてお

く．本論文における回旋角とは，スキーヤーが回旋操作によりスキー板が回転する角度の

ことである．一方で迎角とはスキー板の速度ベクトルとスキー板長軸が成す角度のことで
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ある．

これら雪面に対するスキー板の姿勢変更は，スキーターンにおいて雪面からの反力の大

きさと方向を変化させるための重要な操作である．

次に，左右のスキー板への荷重とは，スキーヤーの重心移動によりおこなわれ，スキー

板が雪面から受ける反力の大きさに寄与する．例えば，Fig. 2.2のようなプルークボーゲ

ンの姿勢で，右スキー板に荷重することを考える．すると，右スキー板は掛けた荷重に対

して雪面から大きな反力が生じる．一方，左スキー板は荷重をかけていないため，雪面か

らの反力が小さくなる．このように，スキー板への荷重変化によって左右のスキー板に生

じる反力の大きさに差をつけることができ，この反力の左右差がターンに寄与する．

Fig. 2.2 スキーヤーによるスキー板操作

Fig. 2.3 スキー板のエッジ角の効果
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(a) スキー板を回旋操作せずに迎角を
つけない場合

(b) スキー板を回旋操作し迎角をつけ
た場合

Fig. 2.4 スキー板の迎角の効果

スキー板の特性

スキー板の特性は大きく分けて以下の 2つがある．

� スキー板の形状

� スキー板の力学的特性

まずスキー板の形状についてスキー板各部の名称を Fig. 2.5 に示す．スキー板の形状

では，特にスキー板側面のサイドカットと呼ばれる括れがターンに影響を及ぼすと考えら

ている．清水はサイドカットのあるスキー板そのものにターンの効果があると述べてお

り，スキー板のサイドカット部が雪面に食い込んだときに，そのサイドカットの円弧に

沿って滑走がおこなわる．清水はスキーロボットを用いた実験によってその効果を示し

た．他にもサイドカットの効果を取り入れた数値解析によるスキーターンのシミュレー

ションの研究などもある．

スキー板の力学的特性とは，スキー板の弾性や重量である．特にスキー板の弾性はス

キー板のサイドカットを有効に利用するために重要となる．雪斜面に対して角付けしたス

キー板が撓むことで，スキー板のサイドカット部（スキー板側面）が雪面に接するように

なり雪面に食い込むことで横ずれの少ないターン（カービングターン）が可能になる．こ

のスキー板の弾性や重量などは，スキーヤーの身長や体重，スキーヤーの好みなどにより

経験的に決定されることが多い．
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Fig. 2.5 スキー板の形状と各部名称
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2.1.2 スキーターンの力学

次にスキーターンを力学的な観点から考える．木下 [29] や藤井 [30]，また John

Howe [31]の文献ではスキーターンを力学的な観点から考察している．木下はスキーヤー

がターンするためには，ターン外側の脚に荷重し，スキー板長手方向に対して横方向の力

を雪面から受ける必要があると述べている．さらに，その作用点は SS系（スキーヤーと

スキー板からなる系）の重心位置よりも前方（進行方向側）にある必要がある．ここでい

う外側の脚とは，スキーヤーの視点で左方向にターンする場合（左ターン）は右足が外側

の脚である．Fig. 2.6にスキーヤーを上方（雪面に対して垂直方向）から見た時の SS系

を示す．Fig. 2.6に示すように，スキーヤーがターンするためには，スキー板の長手方向

に対して横方向の反力 F と SS系の重心位置の関係によりターンための旋回モーメントを

得る必要がある．

スキー滑走実験やスキー模型実験によりスキー板に作用する力を計測した研究もある．

香川らは実際のスキーヤーによるスキー滑走実験において，スキーヤーの脚部の関節動作

とスキー板に作用する力の計測をおこなった [32]．香川らの実験によると，スキー滑走中

にスキー板長軸方向と短軸方向に働く力は，スキー板短軸方向のほうが大きくなることを

示している．また，尾原の研究 [33]では，スキー模型による滑走実験で，スキー板の前部

と後部にロードセルと取り付け，スキー板の前部と後部のどちらに大きな力が作用するか

を計測した．その結果，ターン中はスキー板前部に大きな力が生じることでターンが行わ

れると示している．

Fig. 2.6 スキーターンの力学
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2.1.3 スキー滑走における逆エッジ問題

ここでスキー滑走において重要となる逆エッジ問題について説明する．スキー滑走で

は，スキー板操作によりスキー板底面を進行方向へ向け，雪面の反力をスキー板底面で受

けることで滑走している．スキー板底面が進行方向を向くようにすることで，スキー板に

は雪面に対して垂直上向きの反力が作用し，スキー板の雪面への沈み込みが起こらない．

一方，スキー滑走中にスキー板上面が進行方向を向き，スキー板が雪面に食い込むことが

ある．スキー滑走ではこれを逆エッジと呼ぶ．逆エッジが起きると，スキー板は雪面に食

い込み，スキー板に大きな反力が作用することで，スキーヤーは転倒に至る．したがっ

て，スキー滑走においてこの逆エッジが起きないようにスキー板姿勢を調整することが重

要となる．この逆エッジは本研究においても考慮すべき問題であり，滑走中にそりの逆

エッジが起きないようにする必要がある．

2.2 小型スキー模型実験による地面の特性変化によるターン

方向変化

前節で述べたように，スキーヤーがターンするためには，SS系の重心位置とスキー板

が雪面から受ける反力ベクトルの向きが重要となる．しかしながら，本研究では月や火星

惑星表面上の滑走を考えている．月や火星惑星表面上はレゴリスと呼ばれる砂が堆積して

おり，レゴリスのような砂地面と雪地面とでは，そりに働く摩擦力，さらに滑走による排

土抵抗が大きく異なる．例えば，雪面の摩擦係数はおよび 0.03前後であるが [34]，月の

レゴリスの摩擦係数は 0.7前後である．したがって，雪上の滑走ではあまり摩擦力を生じ

ないが，砂上の滑走では進行方向と逆向きに大きな摩擦力が生じることになる．そのた

め，そりに働く反力の向きが雪上と砂上とでは異なることが考えられる．そこで本研究で

は，小型のスキー模型による滑走実験により地面の特性の違いがターンに影響を及ぼすか

を検証した．

2.2.1 小型スキー模型のスキー滑走実験の方法

この実験では，Fig. 2.7に示すスキー模型を毛布上と砂上の異なる地面の上で滑らせ，

スキー模型のターンを観察する．毛布の地面は非常に滑りやすくなっており，雪地面を想

定したものである．毛布の地面の利用は，清水のスキーロボット実験を参考とした [28]．

清水はテフロンテープを貼り付けたスキー板と毛布を利用したスキーロボット実験で，雪

上のスキーターンを再現した．砂の地面には，珪砂 5号を利用した．スキー模型は，機体
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をアルミフレームで構成し，スキー板には塩化ビニル板を利用した．スキー板は角付け角

と回旋角が調整できるようになっており，また，滑走中の滑りを良くするために，スキー

板底面にテフロンテープを貼り付けた．テフロンテープは非常に滑りやすい材質であり，

スキー板に作用する摩擦を小さくすることができる．

スキーターンはスキー模型のスキー板をプルークボーゲン姿勢で固定した状態とし，

さらに右スキー上部に 200g の錘を載せた状態でスキー模型を紐で引張り，滑走させる．

200gの錘によってスキー模型は右スキー側に荷重し，右スキーに作用する反力によって

ターンをする．紐の引張り位置はスキー模型の重心を通るように調整した．また，本実験

では，右スキーによるスキーターンに着目するため，左スキー板の地面には，テフロン

テープを貼り付けたアルミ板を敷いた．こうすることで，左スキーの反力を弱くすること

ができ，右スキーの反力によるターンに着目することができる．

本実験では，スキー板と各地面との摩擦力がターンに影響を及ぼすため，事前にスキー

板と各地面との動摩擦係数の計測をおこなった．スキー板と各地面との動摩擦係数は，ス

キー板と砂で 0.254，スキー板と毛布で 0.106，スキー板とテフロン板で 0.073である．

Fig. 2.7 スキー模型
Fig. 2.8 スキー模型の角付け角，回

旋角と錘 200gの取り付け位置

2.2.2 実験結果

Fig. 2.9に毛布上でのスキーロボットのターンの様子を示す．Fig. 2.10に砂上でのス

キー模型のターンの様子を示す．毛布上ではスキー模型は左ターンをしている．スキー模

型が左ターンするためには、Fig. 2.11(a)に示すように右スキー板の短軸方向（横方向）

に地面からの反力が働き、さらにそのベクトルが SS系の重心位置よりも進行方向側にあ

る必要がある. 一方、砂上でのスキー模型の滑走では、スキー模型が右ターンをしている.

これは Fig. 2.11(b)に示すように右スキーに働く反力ベクトルが SS系の重心位置よりも

後方を通るためである. これらの結果より、地面の特性によってスキー板に働く反力の向

きが変化し、スキー模型のターン方向が変化することがわかった.
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(a) ターン初期 (b) ターン中期 (c) ターン終期

Fig. 2.9 毛布上でのスキー模型のターン

(a) ターン初期 (b) ターン中期 (c) ターン終期

Fig. 2.10 砂上でのスキー模型のターン
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(a) 毛布上のターン (b) 砂上のターン

Fig. 2.11 スキー板の反力方向変化によって変わるターン方向

2.3 小型着陸機のためのそり配置案

前節までの雪上スキーのスキーターン理論，およびスキー模型によるスキーターンの実

験により，スキーターンの要因と砂上をそり滑走するための課題が明らかとなった．これ

らを以下にまとめる．

� 雪上のスキーヤーは，スキーターンのためにスキー板姿勢を適切に操作し，さらに

スキー板への荷重変化により，雪面から反力を得ている．

� プルークボーゲンのように，スキー板の姿勢は固定した状態で，スキー板への荷重

変化のみによるターンも可能である．

� ターンのためには，スキー板に作用する反力ベクトルの向きと SS系の重心位置と

の関係が重要である．

� 雪面と砂地面とでは，スキー板に作用する反力の方向が異なり，それによりターン

方向に変化が生じる．

次節以降で，上記の知見を基に小型着陸機のための機体そり配置とそり滑走のターン方

法について考える．特に，本研究では小型着陸機のためのそり滑走に着目し，機体の重量

増を極力抑止した上でターンを可能とする方法を考える．
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2.3.1 機体のそり配置

スキー模型のターン実験を基に機体のそり配置について考える. Fig. 2.12は本研究で

考える小型着陸機モデル (Fig.1.4)のそり配置を示したものである．Fig. 2.12(a)はそり

を機体重心位置より進行方向側へ配置した場合であり，Fig. 2.12(b)はそりを機体重心位

置より後方側（メインスラスタ側）へ配置した場合である.

ここでは，右そりのみに着目し，右そりの配置による旋回モーメント方向について検討

する．右そりの反力によって生じる旋回モーメントは，右そりに作用する反力ベクトルと

機体重心位置と右そりの反力ベクトルの作用点のモーメントアームで決まる.

まずそりを前方に配置した場合を考える (Fig. 2.12(a)). 右そりの反力ベクトルがそり

の横方向を向いている場合，機体重心位置との関係により，機体には左ターンの旋回モー

メントが生じる．一方，地面の摩擦などの抵抗が大きい場合，右そりの反力は機軸方向へ

変化する．この場合，右そりには機体重心位置との関係により右ターンの旋回モーメント

が生じることになる．つまり，右そりに作用する反力の向きによって，旋回モーメントの

向きが変化してしまう．

次に，そりを後方配置した場合を考える (Fig. 2.12(b)). 右そりの反力ベクトルがそり

の横方向を向いている場合，機体重心位置との関係により機体には右ターンの旋回モーメ

ントが働く．さらに，地面の摩擦などの抵抗が大きくなり，右そりの反力が機軸方向へ変

化した場合においても，機体重心位置との関係により機体には右ターンの旋回モーメント

が働く．

したがって，左右のそりを機体重心位置よりも後方へ配置することにより，そりの反力

による旋回モーメントを一定方向にすることができる．そこで，本研究では，Fig. 2.13

のように左右のそりを機体重心位置よりも後方へ配置した機体を提案し，この機体による

そり滑走の評価をおこなう．
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(a) 左右そりの前方配置

(b) 左右そりの後方配置

Fig. 2.12 そり配置と旋回モーメントの向き
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(a) 機体のそり配置 (b) そり滑走時の機体姿勢

Fig. 2.13 本研究で提案する機体案

2.4 小型着陸機のそり滑走のためのターン方法

本節では，小型着陸機のそり滑走のためのターン方法について述べる．小型着陸機のそ

り滑走を考える場合，機体の重量増をなるべく抑えた上でターンを可能とすることが望ま

しい．そこで，本研究のターン方法では機体に既存のスラスタ推力を利用する以下の 2つ

のターン方法を提案する．

� そり荷重ターン

� スラスタ推力ターン

以下，それぞれのターン方法について説明する．
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2.4.1 そり荷重ターン

そり荷重ターンは，雪上のスキー滑走のようにそりが地面から受ける反力を利用する

ターンである．Fig 2.14のように，前そりを機軸方向，左右のそりをプルークボーゲン姿

勢で固定状態とし，機体タンク左右に取り付けたサブスラスタの推力により，左右どちら

かのそりへ機体を荷重させ，そりが地面から受ける反力を利用してターンする．したがっ

て，サブスラスタの推力方向は Fig.2.15に示すように鉛直下向きとなる．

例えば，この方法で機体を右ターンさせる場合，Fig. 2.15に示すように右サブスラス

タを噴き，右サブスラスタ推力 (Fsth)により右そりに荷重する．この右そり荷重により，

右そりのそり反力 (FRS)が左そりのそり反力 (FLS)よりも大きくなる．この左右そりの

反力差により機体に右旋回モーメントが作用し，機体が右ターンすることになる．

Fig. 2.14 そり荷重ターンのそり配置とスラスタ推力方向

Fig. 2.15 右そり荷重による右ターン
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2.4.2 スラスタ推力ターン

スラスタ推力ターンとは，Fig. 2.16のように，前そりを機軸方向に，左右のそりをプ

ルークボーゲン姿勢で固定し，機体タンク左右に取り付けたサブスラスタの推力によっ

て，機体に旋回モーメントを与え，ターンする方法である．Fig.2.16に示すように，サブ

スラスタの推力方向はメインスラスタと同じく機軸方向となる．

例えば，このターン方法で機体を右ターンさせる場合，Fig. 2.17に示すように左サブ

スラスタを噴くことで，左サブスラスタ推力 (Fsth)により機体に旋回モーメントを与え，

機体を右ターンさせる．

Fig. 2.16 スラスタ推力ターンのそり配置とスラスタ推力方向

Fig. 2.17 左サブスラスタ推力による右ターン
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第 3章

そりと砂の反力モデル

3.1 従来の移動機構と地面の反力モデル

本研究の小型着陸機のそり滑走では，そりが地面から受ける反力によりそり滑走運動が

変化する．そのため，4章で行うそり滑走シミュレーションでは，適切なそりと砂の反力

モデルを利用することが重要となる．ここでは，ローバの研究で利用される車輪と砂の反

力モデル，さらに近年，ローバの移動機構や探査機の着陸ダイナミクスに利用されている

Chen Liらによる Resistive Force Theory，雪上のスキー滑走シミュレーションのスキー

ターンモデルとして，多田・平野のモデルについて示す．

3.1.1 ローバの研究で利用される車輪モデル

車輪型ローバの研究では，Fig. 3.1 に示すように砂に沈下した車輪円周上に垂直応力

σ(θ) とせん断応力 τ(θ) が作用すると考え，これらの応力を砂に沈下している車輪円周

上にわたって積分し，車輪の有効駆動力 DP (Drawbar-Pull) を式 (3.1) により求めてい

る [35–39]．ここで，r は車輪半径，bは車輪幅である．

DP = rb
{∫ θ1

θ2

τ(θ)cos(θ)dθ −
∫ θ1

θ2

σ(θ)sin(θ)dθ
}

(3.1)
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Fig. 3.1 車輪に作用する垂直応力とせん断応力

垂直応力 σ(θ)は，車輪の最下点よりも進行方向側の θm の位置で最大となることがわ

かっている．この θm よりも進行方向側の領域を θf，逆に車輪後方の領域を θr として，

車輪前方と後方のそれぞれの領域において垂直応力分布 σ(θ)を定義する．この垂直応力

σ(θ)には，さまざまなモデルがあり，Bekkerの圧力-沈下式を用いたモデル（式 (3.2)，式

(3.3)）[35]や，Wong,Reeceによる Bekkerの圧力-沈下式を修正したモデル（式 (3.4), 式

(3.5)）[39]などがある．また，吉田らは車輪の荷重と車輪に作用する垂直応力の総和が釣

り合うという条件から，垂直応力 σ(θ)を算出する方法を示している [38]．なお，式 (3.2)

から式 (3.5)の k，nは土壌定数であり，圧縮作用を受けたときの土の強さを表したもの

である．

一方，せん断応力 τ(θ)は，土質工学の知見から一般的に式 (3.6)のように与えられる．

式 (3.6)の cは土壌粘着力，ϕは土壌の内部摩擦角，k は土壌の変形量である．

Bekkerの圧力-沈下式を用いた垂直応力モデル

σf (θ) =
( kc
kϕ

)[
r(cosθ − cosθf )

]n
(3.2)

σr(θ) =
( kc
kϕ

)[
r(cos

{
θf − θ − θr

θm − θr
(θf − θm)

}
− cosθf )

]n
(3.3)
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Wong,Reeceの垂直応力モデル

σf (θ) =
(
k1 + k2b

)(r
b

)n[
(cosθ − cosθf )

]n
(3.4)

σr(θ) =
(
k1 + k2b

)(r
b

)n[
r(cos

{
θf − θ − θr

θm − θr
(θf − θm)

}
− cosθf )

]n
(3.5)

せん断応力モデル

τ(θ) = {c+ σ(θ)tanϕ}
[
1− e−

r
k {θf−θ−(1−s)(sinθf−sinθ)}

]
(3.6)

3.1.2 Chen Liらによる Resistive Force Theory

Chen Liらにより構築された Resistive Force Theory(RFT) [40]は，様々な形状の物

体と土壌の反力が算出可能なことから，近年，ローバの研究のみならず，着陸機の着陸脚

と砂地面の反力モデルとしても利用されている．RFTは実験により構築されたモデルで

ある．実験は平板をロボットアームにより砂中で移動させ，そのときに平板に作用する力

をロードセルにより計測している．Fig. 3.2は RFTの概要図であり，砂中で姿勢角 β の

平板が運動方位角 γ で運動したとき，平板に反力 fx と fz が生じる．Chen Liは平板の

姿勢角 β を −π/2 ∼ π/2 まで，平板の運動方位角 γ を −π/2 ∼ π/2 まで変化させ，そ

れぞれの実験条件における反力を計測した．そして，その計測した反力をフーリエ級数に

よりフィッティングし，式 (3.7)，式 (3.8)のようにモデル化した．式 (3.7)，式 (3.8)の

αは平板の単位面積に作用する反力関数であり，ζ は砂の強さを表現するスケールファク

ター，Z は平板の沈み込み深さである．スケールファクター ζ は事前に砂の貫入試験をす

ることで得られ，さまざまな砂質に対して適用可能なモデルとなっている．

Fx = ζ

∫
s

αx(γ, β)|Z|dA (3.7)

Fz = ζ

∫
s

αz(γ, β)|Z|dA (3.8)
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Fig. 3.2 RFT概要図 [40]

3.1.3 多田・平野による雪上のスキーターンモデル

雪上のスキーターンをシミュレーションするためのスキーターンモデルについてはいく

つかの提案があるが [41–43]，ここでは，多田・平野によるスキーターンモデルを紹介す

る [44, 45]．多田・平野によるスキーターンの反力モデルは，スキー板に噴流抵抗力，切

削抵抗力，摩擦抵抗力の 3つの力が作用するとし，これらの力によってスキーターンをシ

ミュレーション上で表現している．以下，噴流抵抗力，切削抵抗力，摩擦抵抗力について

それぞれ説明する．

噴流抵抗力

噴流抵抗力は，スキー板に流れ込んでくる雪がスキー板に衝突することにより速度が

変化し，その運動量変化により生じる力である．Fig. 3.3 はスキー板のサイドカット部

を直線で近似したスキーモデルに作用する噴流抵抗力を表している．Fig.3.3の dR′
JF は

スキー板前方部の微小部分 dr に働く噴流抵抗力であり，式 (3.9)により計算される．ス

キー板後方部の dR′
JR も dR′

JF と同様の考え方で計算できる．この dR′
JF と dR′

JR をス

キー板の長軸前方部と後方部でそれぞれ積分することでスキー板全体に作用する噴流抵抗

力 RJ が得られる．なお，式 (3.9)の θF はスキー板長軸と直線で近似したサイドカット

部の間の角度である．式 (3.9) および Fig. 3.3(b) の ϕr はサイドカット部の直線と速度

Vr との間の角度である．Vr は合成速度であり，スキー板の並進速度 V とスキー板の角速

度 ω により生じる速度を足し合わせたものである．

dR′
JF =

ϕr
|ϕr|

(1 + cosα)ρdJ
cosθF

{
V sin(γ + θF ) +

ωr

cosθF

}2
dr (3.9)
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(a) 微小領域に作用する微小噴流抵抗 (b) 速度ベクトル

Fig. 3.3 噴流抵抗力 [44]

切削抵抗力

切削抵抗力は，角付けされたスキー板が雪面を削り取る力である．多田らは実験による

経験式から，スキー板の微小部分 dr に作用する長軸方向と短軸方向の切削抵抗力をそれ

ぞれ式 (3.10)，式 (3.11)のように表した．式 (3.10),式 (3.11)の微小部分に作用する切削

抵抗力 dRCx′F，dRCy′F をスキー板の長軸にわたって積分することでスキー板全体に作

用する切削抵抗力 RCx, y を求めることができる．なお，式 (3.10)，式 (3.11)の PH，PT

はそれぞれ単位切削深さ当りのスキー板長軸方向の切削抵抗力とスキー板短軸方向の切削

抵抗力である．

dRCx′F =
sinϕr
cosθF

{
− PHcos(ϕr − θF ) + PT sin(ϕr − θF )

}
dr (3.10)

dRCy′F =
sinϕr
cosθF

{
PHsin(ϕr − θF ) + PT sin(ϕr − θF )

}
dr (3.11)

摩擦抵抗力

摩擦抵抗力は，スキー板と雪面の摩擦をクーロン摩擦式で表現している．摩擦はスキー

板長軸方向のみに作用するとし，式 (3.12)となる．µL は雪面の摩擦係数であり，ψ は雪

面傾斜角である．

RR = µLmgcosψ (3.12)
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3.2 本研究に要求されるそりと砂の反力モデル

3.2.1 従来の反力モデルの本研究への適用性

本研究に利用する反力モデルには，そり滑走で重要なパラメータであるそりの姿勢

（エッジ角，迎角）およびそりへの荷重により，ターンに寄与する地面と水平方向の反力

が得られるモデルが必要である．したがって，平野・多田らのモデルのように，そりの

エッジ角や迎角をパラメータとしたものが望ましい．しかしながら，平野，多田らのモデ

ルは，スキー板への荷重変化の効果が入っていないことや，雪上のスキー滑走を想定した

モデルであるため，そりと砂の反力モデルとして拡張するためには，平野，多田らと同様

の実験を行う必要がある．一方，ローバの研究で利用される車輪モデルや Chen Li らに

よる RFTは，重力方向と物体の運動方向からなる 2次元平面モデルであるため，本研究

の要求する地面と水平方向の反力を求めるための工夫が必要であり，さらにその妥当性評

価のための実験が必要となる．

これらの理由により，本研究では従来の反力モデルを使用するのではなく，実験により

本研究に適した反力モデルの構築をおこなう．

3.2.2 反力モデル構築のための指針

2.4 節で述べたように，本研究ではそりに作用する反力を積極的に利用して，機体を

ターンさせる．そのためには，ターンの要因となるそりの姿勢（エッジ角，迎角）および

そりへの荷重により，反力が変化するモデルが必要である．また，ターンに寄与する地面

と水平方向の反力が得られること，さらに，数値解析や実機搭載性を考慮した計算負荷の

小さい簡易なモデルであることが望ましい．以上を踏まえると，反力モデル構築の指針は

以下の通りとなる．

� ターンに寄与する地面と水平方向の反力が得られるモデル．

� そりの姿勢角（エッジ角，迎角）とそりへの荷重をパラメータとしたモデル．

� 少ないパラメータで反力が表現できるモデル．
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3.3 そりに作用する反力モデル構築実験

3.2.2項で述べた反力モデル構築の指針に従い，本研究ではそりのエッジ角 ϕ，迎角 θ，

およびそりへの荷重W が実験パラメータとなる実験装置を製作し，反力モデル構築のた

めの実験をおこなった．

3.3.1 反力計測実験装置

Fig. 3.4(a)に実験装置の全体概要図を示す．この実験装置は，そりの代わりにアルミ

平板を砂上で滑らせ，その時，平板に作用する反力を平板に取り付けたロードセルにより

計測するものである．実験装置は，アルミフレームと透明なアクリル板により構築した実

験槽，平板の姿勢調整および反力を計測する計測部，計測部を並進移動させるリニアスラ

イダ，平板への荷重調整をする錘と滑車による荷重調整機構で構成されている．計測部

の構成を Fig. 3.4(b)に示す．計測部は，平板のエッジ角調整と迎角調整ができるように

なっている．さらに，シャフトとリニアブッシュにより計測部が上下動できるようになっ

ており，平板に加える荷重W と平板に作用する砂からの反力により，平板の砂への沈み

込み深さが変化する．平板の沈み込み深さは，計測部の上下動を超音波距離計により計測

する．Fig.3.5に実際に製作した実験装置の全体図，計測部，および超音波距離計を示す．

また，Fig.3.6に平板をエッジ角調整および迎角調整した様子を示す．Table. 3.1に実験

装置の仕様を示す．

(a) 実験システム全体概要図 (b) 計測部

Fig. 3.4 平板と砂の反力計測実験システム
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(a) 実験システム全体図

(b) 計測部 (c) 超音波距離計

図 3.5 平板と砂の反力計測実験システムの計測部

(a) エッジ角調整 (b) 迎角調整

Fig. 3.6 平板の姿勢角調整
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Table. 3.1 平板と砂の反力計測実験システムの仕様

機器名称 値 単位

実験システムの大きさ 1.5 × 0.6 × 0.6 [m]

平板の大きさ 10 × 10 × 5 [cm]

実験砂 　 豊浦標準砂

砂の深さ 　 15 ∼ 20 [cm]

リニアスライダの移動速度 0 ∼ 1 [m/s]

(THK製 SKR55)

ロードセル計測範囲 0 ∼ 100 [N]

(レプトリノ製 CFS)

超音波距離センサ 6 ∼ 30 [cm]

(キーエンス製 UD-300)

3.3.2 平板と砂の反力計測実験の実験方法および実験条件

平板と砂の反力計測実験の実験方法について述べる．

(1) 初めに，実験砂を手動でよく撹拌し，その後 Fig. 3.7 に示すトンボを計測部へ取

り付け，並進運動させることで砂表面を平坦化する．これにより，砂表面の斜度は

0.5[deg]以下となる．

(2) 次に計測部の平板のエッジ角 ϕおよび迎角 θを調整する．

(3) 姿勢角調整した平板の最下端を砂表面の高さと一致するように，平板の高さを調

整する．この平板の最下端と砂表面が接した状態を平板の沈み込みの 0 点に設定

する．

(4) 平板に荷重W をかける．これにより平板は砂に若干沈み込んだ状態で静止状態と

なる．

(5) この平板に荷重をかけた状態でリニアスライダにより平板を一定速度で並進運動さ

せ，その時に平板が砂から受ける反力をロードセルにより測定する．

以上の実験方法により，反力の計測を行う．



44 第 3章 そりと砂の反力モデル

平板と砂の反力計測実験の実験条件を Table.3.2に示す．Table 3.2の平板の姿勢角条

件（エッジ角 ϕ，迎角 θ），平板への荷重W が本実験の実験パラメータである．平板の移

動速度 V は 1[cm/s] とした．これは，事前実験において平板の移動速度を 1∼50[cm/s]

まで変化させても，反力の大きさがほとんど変化がしなかったため，低速で安定した実験

結果を得るためである．この反力に速度依存性が無いことは，本実験が参考とした Chen

Liらによる RFTモデル構築実験においても論文中に同様の記述がある．

Table. 3.2 反力モデル構築実験の実験パラメータ

項目 値 単位

エッジ角 ϕ 10, 22.5, 45, 67.5, 80 [deg]

迎角 θ 0, 22.5, 45, 67.5, 90 [deg]

平板への荷重W 0.5, 1.0, 1.5 [kg]

平板の移動速度 V 1 [cm/s]

計測部移動距離 L 70 [cm]

Fig. 3.7 トンボによる砂表面の平坦化
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3.3.3 平板と砂の反力計測実験の実験結果

Fig. 3.8から Fig. 3.10に平板の砂の反力計測実験の実験結果を示す．なお，本項では

実験結果のみを示し，実験結果の考察は 3.3.4項で述べる．

平板並進移動中の平板に作用する反力と沈み込み深さ

Fig. 3.8にエッジ角 ϕ =45[deg]，迎角 θ =45[deg]，平板への荷重W =1.0[kg]の計測

結果を代表させて示す．Fig. 3.8の t =0[s]から平板が速度 V =1[cm/s]で並進運動する．

Fig. 3.8(a)は，平板に作用する各軸方向の反力の計測結果を示しており，ロードセルで

計測された力を座標変換し Fig. 3.4(b)の実験システムに固定された座標系 (XV -YV -ZV

系)で示している．この座標系は，平板の並進運動方向が XV 軸と一致しており，ZV 軸

が鉛直上向き，YV 軸は XV 軸と ZV 軸に直交方向である．ロードセルの 0点は平板を姿

勢調整し，砂面に落とす直前とした．Fig. 3.8(b)は平板の沈み込み深さ hの計測結果を

示している．沈む込み深さ hの向きは，Fig. 3.5(b)の ZV 軸負方向であり，平板が砂に

沈み込むと値が大きくなる．平板の沈み込み深さ hの 0点は，平板を姿勢角調整した後，

平板の最下端が砂面に接触する直前に設定した．

(a) 実験中の平板に作用する反力 (b) 実験中の平板の沈み込み深さ

Fig. 3.8 平板と砂の反力計測実験の結果．エッジ角 ϕ=45[deg]，迎角 θ=45[deg]，荷

重W=1.0[kg]．
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各荷重条件による平板に作用する反力と沈み込み深さ（エッジ角 ϕ =45[deg]）

Fig. 3.9にエッジ角 ϕ =45[deg]，迎角 θ =0∼90[deg]の平板に作用する反力 F と平板

の沈み込み深さ hを示す．Fig. 3.9は，Fig. 3.8の結果の平板の反力と沈み込み深さが一

定となっている区間の計測結果を平均化して値を求め，さらに同実験条件を 3回おこなっ

た結果の平均値である．Fig. 3.9のエラーバーは 3回計測の標準偏差で表している．

(a) XV 軸方向反力 FX (b) YV 軸方向反力 FY

(c) ZV 軸方向反力 FZ (d) 平板の沈み込み深さ h

Fig. 3.9 各荷重条件の平板に作用する反力と沈み込み深さの計測結果．エッジ角 ϕ =45[deg]．
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姿勢角変化による平板に作用する反力と沈み込み深さ

Fig. 3.10にエッジ角 ϕ=10∼80[deg]，迎角 θ=0∼90[deg]，平板への荷重W=1[kg]の

条件の平板に作用する反力 F と平板の沈み込み深さ hの結果を代表させて示す．この結

果は，Fig. 3.8の結果の平板の反力と沈み込み深さが一定となっている区間の計測結果を

平均化して値を求め，さらに各実験条件を 3 回計測し，各計測の反力と沈み込み深さの

結果を平均化した値で表している．なお，Fig. 3.10はグラフ形状を見やすくするために，

グラフの視点が各図で異なっているので注意されたい．

(a) XV 軸方向反力 FX (b) YV 軸方向反力 FY

(c) ZV 軸方向反力 FZ (d) 平板の沈み込み深さ h

Fig. 3.10 平板に作用する反力と沈み込み深さ．エッジ角 ϕ =10∼80[deg]，迎角

θ=0∼90[deg]，荷重W=1[kg]．
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3.3.4 平板と砂の反力計測実験の実験結果の考察

考察 1 : 平板並進移動中の平板に作用する反力と沈み込み深さ

Fig. 3.8の結果について考察する．Fig. 3.8(b)より，平板の沈み込み深さ hは t =0[s]

で 1[cm]程度である．これは，平板に荷重を掛けた静止状態において，平板が砂に 1[cm]

沈み込んでいることを表している．次に，t =0[s]の平板の並進移動開始から t =3[s]まで

の間にさらに 1[cm]程度沈み込み，その後は沈み込み深さ h = 1.5 ∼ 2.0[cm]の間で一定

に推移している．Fig. 3.8(a)の平板に作用する反力 F は，t = 0 ∼ 10[s]の間で各軸の反

力 F の絶対値は大きくなっていき，t =10[s]以降は，各軸の反力が幅 5[N]で一定に推移

している．さらに，一定となったところの FZ の絶対値はおよそ 10[N]である．これは，

平板に掛けた荷重 W =1[kg](≈10[N]) と同程度の大きさとなっている．これは，平板の

沈み込みにより鉛直方向の反力 FZ は大きくなっていくが，FZ が荷重W と釣り合った

ところで沈み込み深さ hが一定となることを示している．

考察 2 : 各荷重条件による平板に作用する反力と沈み込み深さ（エッジ角 ϕ =45[deg]）

Fig. 3.9 の結果について考察する．まず，Fig. 3.9(c) において，各荷重条件 W の値

と鉛直方向の平板の反力 FZ が同程度の大きさとなっていることがわかる．つまり，荷重

W =0.5[kg] の場合は FZ ≈5[N] 程度，荷重 W =1.0[kg] の場合は FZ ≈10[N] 程度，荷

重W =1.5[kg]の場合は FZ ≈15[N]程度となっている．次に Fig. 3.9(a)，(b)をみると，

各姿勢条件において，荷重W の一定量変化に伴い，FX , FY は大きさが一定量が変化し

ていることがわかる．つまり，各姿勢角条件において，荷重W と FX , FY には比例の関

係があることがわかる．また，FX , FY は平板の迎角 θ の変化に伴い平板に作用する反力

FX , FY が変化することがわかる．Fig. 3.9(d)の平板の沈み込み深さ hは迎角 θ の変化

に伴い，沈み込み量が変化しており，迎角が小さいほど沈み込みが大きくなっている．

考察 3 : 姿勢角変化による平板に作用する反力と沈み込み深さ

Fig. 3.10 の結果について考察する．Fig. 3.10(c) より，各姿勢条件においても平板

に作用する反力 FZ は 10[N] 程度であり，荷重 W =1[kg](≈10[N]) と同程度となってい

る．Fig. 3.10(a) より FX はエッジ角が大きいほど反力が大きくなり，迎角については

22.5[deg] 付近が反力が大きくなる．Fig. 3.10(b) の FY はエッジ角と迎角が小さいほ

ど FY の絶対値は小さくなり，エッジ角と迎角が大きいほど FY の絶対値は大きくなる．

Fig. 3.10(c)より，平板の沈み込み深さ hはエッジ角が大きいほど沈み込み量が大きくな

り，迎角が小さいほど沈み込み量が大きくなる．
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実験結果考察のまとめ

これらの考察をまとめると以下のようになる．

(1) 平板に作用する反力 FZ は平板の姿勢によらず，平板に加えた荷重W と同程度の

大きさとなる．

(2) XV 軸方向の反力 FX，YV 軸方向の反力 FY は平板の姿勢角変化に伴って変化

する．

(3) 平板に加える荷重W が一定量変化すると，FX，FY も一定量変化する．さらに，

(1)の荷重W と平板の反力 FZ は同程度の大きさとなることから，FZ が一定量変

化すると FX，FY が一定量変化するとも言える．したがって，FX，FY と FZ に

は比例関係がある．
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3.4 反力モデルのモデル化

3.3節の結果から反力モデルを構築する．3.3.4項の考察より，平板に加えた荷重W と

平板の反力 FZ は同程度の大きさとなり，さらに FX，FY と FZ には比例関係がある．し

たがって，平板の反力 FZ はその平板に加わる荷重条件がわかれば良いことになる．これ

は，本研究の小型着陸機のそり滑走を考えたとき，そりに加わる荷重条件は，機体の重

量，さらに機体の姿勢状態と運動状態から定まり，それによりそり反力 FZ を求めること

ができる．その方法については，4章の数値解析手法 (4.1.6項)で示すこととする．その

ため，本節では FZ は与えられていることとし，FX，FY についてモデル化を行う．

3.3節の結果より，FX，FY はエッジ角 ϕと迎角 θにより変化し，さらに FZ に対して

比例関係がある．そのため，本研究ではモデル式が式 (3.13)，式 (3.14)のようになると仮

定する．

FX = αX(ϕ, θ) · FZ (3.13)

FY = αY (ϕ, θ) · FZ (3.14)

式 (3.13)，式 (3.14)の αX(ϕ, θ)，αY (ϕ, θ)は，そりの姿勢角であるエッジ角 ϕと迎角 θ

をパラメータとした比例係数を表す関数である．任意の姿勢における αX(ϕ, θ)，αY (ϕ, θ)

の値は，実験値の FX，FY から FZ を割ることで得られる．ここで，実験値より得られ

る比例係数を αexp
X ，αexp

Y と表記することにする．

Fig. 3.11に横軸を迎角 θとしたときの，エッジ角 ϕ =45[deg]の αexp
X と αexp

Y を示す．

Fig. 3.12より αexp
X ，αexp

Y は荷重W によらず同程度となることがわかる．この結果は，

他のエッジ角条件でも同様である．

(a) αexp
X (b) αexp

Y

Fig. 3.11 平板の任意の姿勢における αexp
X ，αexp

Y
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この結果より，各荷重の αexp
X ，αexp

Y を平均化し，αavr
X ，αavr

Y を作る (Fig. 3.12)．Fig.

3.12 の αavr
X ，αavr

Y を式 (3.15)，式 (3.16) に示す 4 次の多項式近似式によりフィッティ

ングし，関数 αX(ϕ, θ)，αY (ϕ, θ)を得る．多項式近似フィッティングにはMATLABの

Curve Fitting Tool を利用した．Table. 3.3，Table. 3.4 にフィッティングにより求め

た多項式近似式の各係数を示す．Fig. 3.13は多項式近似によりフィッティングした関数

αX(ϕ, θ)，αY (ϕ, θ)であり，図中の青いマーカーは αavr
X ，αavr

Y を表している．

式 (3.15),(3.16)に，エッジ角 ϕと迎角 θ を与えて，任意の姿勢における比例係数 αX，

αY を求め，式 (3.13) と式 (3.14) に αX，αY およびそりの反力 FZ を与えれば，反力

FX，FY が算出できる．

(a) αavr
X (b) αavr

Y

Fig. 3.12 平板の任意の姿勢における αavr
X ，αavr

Y

αX(θ, ϕ) = p00 + p10 · θ + p01 · ϕ
+p20 · θ2 + p11 · θ · ϕ+ p02 · ϕ2

+p30 · θ3 + p21 · θ2 · ϕ+ p12 · θ · ϕ2 + p03 · ϕ3

+p40 · θ4 + p31 · θ3 · ϕ+ p22 · θ2 · ϕ2 + p13 · θ · ϕ3 + p04 · ϕ4 (3.15)

αY (θ, ϕ) = q00 + q10 · θ + q01 · ϕ
+q20 · θ2 + q11 · θ · ϕ+ q02 · ϕ2

+q30 · θ3 + q21 · θ2 · ϕ+ q12 · θ · ϕ2 + q03 · ϕ3

+q40 · θ4 + q31 · θ3 · ϕ+ q22 · θ2 · ϕ2 + q13 · θ · ϕ3 + q04 · ϕ4 (3.16)
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αX

p00 -0.2486

p10 0.00705

p01 -0.0517

p20 -0.0006146

p11 0.0003943

p02 0.001653

p30 6.623e-6

p21 1.699e-5

p12 -2.218e-5

p03 -2.224e-5

p40 -8.92e-9

p31 -2.229e-7

p22 2.108e-7

p13 9.842e-9

p04 8.626e-8

Table. 3.3 関数 αX(ϕ, θ)の多項式近似式係数

αY

q00 0.1038

q10 -0.02634

q01 -0.02877

q20 0.001658

q11 -9.282e-5

q02 0.0007483

q30 -3.576e-5

q21 2.733e-5

q12 -1.308e-5

q03 -1.421e-5

q40 2.354e-7

q31 -3.331e-7

q22 2.742e-7

q13 -8.569e-8

q04 9.423e-8

Table. 3.4 関数 αY (ϕ, θ)の多項式近似式係数

(a) αX(ϕ, θ) (b) αY (ϕ, θ)

Fig. 3.13 多項式近似式によりフィッティングした関数 αX(ϕ, θ)，αY (ϕ, θ)
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3.5 反力モデルの妥当性評価実験

3.4節で構築したそりと砂の反力モデルが実際の砂上のそり滑走に適用できるかを検証

する必要がある．そこで本研究では，反力モデルの妥当性を評価する実験をおこなった．

この実験では，小型のそり滑走実験機を製作し，その実験機を砂上でそり滑走させ，その

ときにそりに作用する反力をロードセルで計測した．モデルの妥当性評価は，計測したそ

りの反力と，モデル式から求めた反力を比較することによりおこなう．

3.5.1 反力モデルの妥当性評価実験の実験方法

反力モデル妥当性評価実験の実験方法について述べる．本実験では Fig. 3.14に示すよ

うに小型のそり滑走実験機を紐を介して電動ウインチにより一定速度で引張り，その時，

小型そり滑走実験機の左そり部に取り付けたロードセルにより，そりに作用する反力を計

測するというものである．また，そり滑走中の機体運動を後述するモーションキャプチャ

システム (Optitrack)により計測する．

Fig. 3.14 反力モデル妥当性評価実験の実験概要図
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3.5.2 反力モデルの妥当性評価実験の実験施設と実験機器

宇宙探査実験棟

実験は宇宙科学研究所の宇宙探査実験棟にて実施した (Fig. 3.15)．この宇宙探査実験

棟には，惑星表面を模擬した宇宙探査フィールドがあり，ローバの走行試験や着陸機の

着陸実験などの用途に利用される．宇宙探査フィールドの大きさは 22.6m × 17.7mであ

り，フィールド内には珪砂 5号（粒径 0.3～0.6mm）が敷かれている．さらに，フィール

ド内には斜度 15～20度の傾斜面がある．

(a) 宇宙探査実験棟外観 (b) 探査フィールド

Fig. 3.15 宇宙探査実験棟　©JAXA.
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モーションキャプチャシステム (Optitrack)

モーションキャプチャシステムとは、物体に取り付けたマーカーをカメラがトレース

し，物体の 3次元運動を計測する装置である。Fig. 3.16にあるように，複数台のカメラ

で探査フィールド内にある物体に張り付けたマーカーを認識し，マーカーの位置情報を計

測する．反力モデルの妥当性評価実験では、このモーションキャプチャシステムを利用し

機体のそり滑走運動の計測を行った。Fig. 3.17は小型そり滑走実験機に張り付けたマー

カーと解析ソフト上のマーカーである．

(a) 宇宙探査フィールド内のモーション
キャプチャシステム

(b) モーションキャプチャシステムのカ
メラ

Fig. 3.16 モーションキャプチャシステム
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(a) 小型そり滑走実験機のマーカー (b) 解析ソフト上のマーカー

Fig. 3.17 小型そり滑走実験機に取り付けたマーカーと解析ソフト上のマーカー．(b)

の白点線は小型そり滑走実験機のマーカー位置をわかりやすくするためにおおよその

機体形状を描写したものであり，実際の解析ソフト上には描写されない．

モーションキャプチャシステムのキャリブレーション

モーションキャプチャシステムを利用するためには，はじめに空間の座標系を設定する

必要がある．座標系の設定は，Fig. 3.18に示すキャリブレーションスクウェアを砂表面

へ置き，2 つ水準器により水平面と重力方向軸を定める．さらに 3 つのマーカー位置に

よって水平面上の座標軸方向が決定される．

Fig. 3.18 キャリブレーションスクウェア
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小型そり滑走実験機

本実験で利用した小型そり滑走実験機を Fig. 3.19に示す．小型そり滑走実験機は左右

のそりに角付け角および回旋角をつけた状態で固定している．さらに，左そりに治具を介

してロードセルを取り付け，そり滑走中に左そりに作用する反力を計測し，計測データを

機体上部にとりつけたデータロガーで記録する．機体前面には電動ウインチの紐をとりつ

ける回転可動式のアイボルトが取り付けられている．

(a) 正面からの写真 (b) 後部からの写真

Fig. 3.19 小型そり滑走実験機

前そり形状

小型そり滑走実験機の前そりは Fig. 3.20に示すような船形の形状とした．これは，前

そりを平板とすると機体の若干の姿勢変化が生じた時に，前そりの先端部の砂への突き刺

さりや前そりが逆エッジとなるためである．そのため，機体の姿勢角変化に対応できるよ

うに前そりを船形の形状とした．これにより，前そり先端部の砂への突き刺さりと逆エッ

ジが防止できる．

Fig. 3.20 前そりの形状



58 第 3章 そりと砂の反力モデル

電動ウインチ

小型そり滑走実験機をそり滑走させるために利用した電動ウインチを Fig. 3.21 に示

す．この電動ウインチは，回転リール部によりロープを巻き上げることができ，コント

ローラーにより巻き上げの速度制御が可能である．

Fig. 3.21 電動ウインチ (育良精機 CW-IV400)

反力モデル妥当性評価実験の実験機器の仕様

反力モデル妥当性評価実験で利用する実験機器の仕様を Table. 3.5に示す．

Table. 3.5 反力モデル妥当性評価実験の実験機器の仕様

機器名称 値 単位　

そり反力計測用 6軸ロードセル 　 0 ∼ 100 [N]

（レプトリノ CFS034SA101）

データロガー

(KEYENCE NR2000)

電動ウインチ 0.8 ∼ 17 [m/min]

(育良精機 CW-IV400)
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3.5.3 反力モデルの妥当性評価実験の実験条件

反力モデルの妥当性評価実験の実験条件を Table. 3.6に示す．

Table. 3.6 反力モデル妥当性評価実験の実験条件

　　　　　　　　　項目 値 単位　

重量 9.6 [kg]

前そりの角付け角 0 [deg]

小型そり滑走実験機 前そりの回旋角 0 [deg]

左右そりの角付け角 30 [deg]

左右そりの回旋角 30 [deg]

データロガー サンプリングレート 20 [ms]

モーションキャプチャシステム サンプリングレート 100 [fps]

電動ウインチ 引張速度 0.2 [m/s]

3.5.4 座標系の定義

小型そり滑走実験機のそり滑走中の機体運動とそりに作用する反力を表現するため

の座標系を定義する．まず，機体の位置および速度は Fig. 3.22(a) に示す慣性座標系

(Xi-Yi-Zi)により表現する．この慣性座標系は，3.5.2節で示したモーションキャプチャ

システムで定義した座標系であり，小型着陸機のそり滑走方向が X軸方向になるように

設定した．次に，機体姿勢を表現するために機体固定座標系 (Xb-Yb-Zb)を定義する (Fig.

3.22(b))．機体姿勢は機体固定座標軸回りのオイラー角によって表現する．オイラー角の

回転順序は，Zb 軸-Yb 軸-Xb 軸の順とする．機体固定座標系は機体フレームに沿った方向

とし，初期値を慣性座標系と一致した状態とする．さらに，そりの姿勢を表現するために，

そり固定座標系 (XS-YS-ZS)を定義する (Fig. 3.22(c))．そり姿勢もそり固定座標軸回り

のオイラー角により表現する．オイラー角の回転順序は，ZS 軸-YS 軸-XS 軸の順とする．

そり固定座標系についても，初期値は慣性座標系と一致した状態とする. さらに，そりと

砂の反力モデルを利用するために，Fig. 3.22(c)に示すそり速度座標系 (XV -YV -ZV )を

定義する．そり速度座標系は反力モデルのための座標系であり，式 (3.13)と式 (3.14)の

FX と FY はこの座標系に従う．そり速度座標系は XV 軸がそりの速度ベクトルを地面に

射影した速度ベクトル V́ と一致しており，ZV 軸ベクトルは地面と垂直方向である．YV

軸ベクトルは XV 軸と ZV 軸の直交方向である．
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(a) 慣性座標系

(b) 機体固定座標系 (c) そり固定座標系とそり速度座標系

Fig. 3.22 反力モデル妥当性評価実験の座標系

3.5.5 反力モデルの妥当性評価実験の実験結果

Fig. 3.23 に反力モデル妥当性評価実験の様子，Fig. 3.24 にオプティトラックの結果

から算出した機体速度，姿勢，ロードセルの計測結果を示す．Fig. 3.24(a) は慣性座標

系における機体速度である. この結果はオプティトラックの計測結果から求めた．Fig.

3.24(a)より，小型そり滑走実験機は，t=5[s]で滑走をはじめ，その後，X軸方向速度 VX

がおよそ 0.2[m/s]，VY ,VZ はおよそ 0[m/s]で滑走している．VX が振れているのは，電

動ウインチによる糸の巻き取り時に生じた振動とモーションキャプチャシステムの計測誤

差によるものである．次に，Fig. 3.24(b)に左そり部に取り付けたロードセルの計測結果

を示す．Fig. 3.24(b)の結果はそり固定座標系に従う．Fig. 3.24(b)をみると，各軸方向

の反力は，t=5[s] のそり滑走開始と共に大きく低下し，その後，一定で推移し，さらに

t=32.5[s]でまた大きくなる．これは，そり滑走に伴って機体が前そり側へ大きく荷重す

るためである．また，Fig. 3.24(c)より，機体固定座標系のオイラー角 ψby が t=5[s]のと

ころで 5[deg]程度変化しており，これは機体が前そり側へ傾いていることを表している．
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また，Fig. 3.24(c),(d)より t=7[s]は機体姿勢がおおよそ一定の状態で滑走していること

が確認できる．なお，Fig. 3.24(a),(c),(d) の結果はモーションキャプチャシステムによ

り求めた結果であるが，滑走の最後の方でカメラがマーカーを認識しなくなったため，滑

走終了まで計測できていない．そのため，Fig. 3.24(b)のデータロガーによる計測結果よ

りも計測できたそり滑走時間が短くなっている．

Fig. 3.23 反力モデル妥当性評価実験における小型そり滑走実験機のそり滑走
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(a) 機体速度 (b) ロードセルで計測した反力

(c) 機体固定座標系のオイラー角変化 (d) そり座標系のオイラー角変化

Fig. 3.24 反力モデルの妥当性評価実験における小型そり滑走実験機の機体速度と姿

勢とそりの反力．(a) は Fig. 3.22(a) の慣性座標系で表している．(b) と (d) は Fig.

3.22(c)のそり固定座標系，(c)は Fig. 3.22(b)の機体固定座標系にそれぞれ従い，ψ

は各座標系におけるオイラー角を表している．オイラー角の回転は Z − Y −X の順で

ある．
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3.5.6 反力モデルの妥当性評価

Fig. 3.24(b)のロードセルにより計測したそりに作用する反力と 3章で構築した反力モ

デルによる反力を比較し，反力モデルの妥当性評価をおこなう．両者の比較は，反力モデ

ルの座標系（そり速度座標系）にておこなう．したがって，ロードセルにより計測したそ

り固定座標系の反力を Fig. 3.22(c)に示すそり速度座標系に座標変換する必要があるが，

ここでは，結果のみを示すこととし，座標変換の方法については 5章の数値解析手法で述

べる．

実験結果と反力モデルの比較

Fig. 3.25(a)に左そりのオイラー角姿勢から算出した左そりのエッジ角 ϕと迎角 θを示

す．Fig. 3.25(a)では，t=0[s]から小型そり滑走実験機が滑走を開始する．Fig. 3.25(a)

より，エッジ角 ϕと迎角 θ はおよそ 30[deg]前後で推移している．

Fig. 3.25(b)にそり速度座標系で表したそりに作用する反力の実験結果 (FX e，FY e，

FZ e) と反力モデルにより算出した反力 (FX m，FY m) を示す．Fig. 3.25(b) の点線が

実験結果であり，実線が反力モデルによる結果である．反力モデルによる FX m と FY m

は，式 (3.13)，式 (3.14) に Fig. 3.25(a) の ϕ，θ と Fig. 3.25(b) の FZ e を与えて求め

た．Fig. 3.25(b)より，実験結果の FX e と FY e と反力モデルで算出した反力 FX m と

FY m がよく一致していることがわかる．これにより，3章で構築した反力モデルが実機

によるそり滑走においても適用できることが確認され，構築した反力モデルの妥当性を示

すことができた．
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(a) 実験における左そりのエッジ角 ϕと迎角 θ (b) 左そりに作用する反力

Fig. 3.25 反力モデル妥当性評価実験の実験結果と反力モデルによる反力の比較．(b)

は破線が実験による反力であり，実線が反力モデルにより算出した反力である．



3.5 反力モデルの妥当性評価実験 65

3.5.7 前そり反力モデルの導入

3.5節のそり滑走実験において，小型そり滑走実験機の前そりを船形の形状とした．こ

れは，機体の姿勢変化により前そりの先端部の砂への突き刺さりと逆エッジを回避するた

めである．この問題は，実際の小型着陸機にそり滑走移動機構を適用する場合においても

同様に生じると考えられ，4章のそり滑走シミュレーションにおいても，この船形の前そ

りの適用を検討する必要がある．しかしながら，3.4 節で構築したそりの反力モデルは，

簡素な形状の平板を基に構築されたものであるため，小型そり滑走実験機で用いた船形の

前そりのような複雑な形状への適用性についてはまだ検討されていない．そこで，4章の

数値解析においては，小型そり滑走実験機で用いた船形の前そりを小型着陸機に適用する

ことを考え，3.3節でおこなったそりと砂の反力計測実験を小型そり滑走実験機の前そり

で実施する．その実験結果により前そりの反力モデルを新たに構築し，その前そり反力モ

デルをそり滑走シミュレーションで利用することとする．

なお本項では，3.3節で示したそりと砂の反力モデル構築実験と同様の方法で反力計測

実験とモデル構築をおこなうため，実験条件と実験結果，およびモデル化についてのみを

示す．

前そり反力計測実験

前そり反力計測実験の実験条件を Table. 3.7に示す．実験装置は，3.3節のそりの反力

計測実験と同様のシステムであり，平板の代わりに小型そり滑走実験機の前そりを利用す

る (Fig. 3.26)．

Table. 3.7 前そり反力計測実験の実験パラメータ

項目 値 単位

エッジ角 ϕ -20, -10, 0, 10, 20 [deg]

迎角 θ 0, 10, 20 [deg]

前そりへの荷重W 0.5, 1.0, 1.5 [kg]

前そりの移動速度 V 1 [cm/s]

計測部移動距離 L 70 [cm]
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Fig. 3.26 前そり反力計測実験
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前そり反力計測実験の結果

Fig. 3.27 にエッジ角 ϕ =0[deg] の前そり反力計測実験の結果を代表させて示す．3.3

節の反力計測実験の時と同様に，FZ は荷重W と同程度の大きさとなり，さらに各姿勢

角において，荷重W が一定量変化すると FX，FY も一定量変化するという比例関係があ

ることがわかる．この関係は，他のエッジ角条件においても同様である．

(a) XV 軸方向反力 FX (b) YV 軸方向反力 FY

(c) ZV 軸方向反力 FZ

Fig. 3.27 前そり反力計測結果．エッジ角 ϕ = 0[deg]．
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前そり反力モデルの構築

前そりの反力 FZ が荷重W と同程度の大きさであり，さらに FX と FY が各姿勢角に

おいて荷重 W (≈FZ) と比例関係にあることから，3.3 節の反力モデルの時と同様に FX

と FY を FZ で正規化し，比例係数 αexp
X ，αexp

Y を求める．エッジ角 ϕ =0[deg]の αexp
X ，

αexp
Y を Fig. 3.28に示す．

Fig. 3.28より，αexp
X ，αexp

Y は荷重によらず同程度の値となる．

(a) αexp
X (b) αexp

Y

Fig. 3.28 エッジ角 ϕ =0[deg.]の比例係数 αexp
X ，αexp

Y

αexp
X ，αexp

Y が荷重によらず同程度の値となるため，各荷重の αexp
X ，αexp

Y を平均化し，

各姿勢角における αavr
X ，αavr

Y を求める．求めた各姿勢角の αavr
X ，αavr

Y を 3.3節の時と同

様に 4次の多項式近似式 (式 (3.17)，式 (3.18))によりフィッティングする．ここで，前

そりは左右対称の形状となっているため，迎角 θ < 0の反力は迎角 θ > 0の実験結果を

利用して与え，関数のフィッティングをおこなった．多項式近似式の各係数値を Table.

3.8, Table. 3.9に示す．またフィッティングした関数の結果を Fig. 3.29に示す．

αXf (θ, ϕ) = pf00 + pf10 · θ + pf01 · ϕ
+pf20 · θ2 + pf11 · θ · ϕ+ pf02 · ϕ2

+pf30 · θ3 + pf21 · θ2 · ϕ+ pf12 · θ · ϕ2 + pf03 · ϕ3

+pf40 · θ4 + pf31 · θ3 · ϕ+ pf22 · θ2 · ϕ2 + pf13 · θ · ϕ3

+pf04 · ϕ4 (3.17)
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αY f (θ, ϕ) = qf00 + qf10 · θ + qf01 · ϕ
+qf20 · θ2 + qf11 · θ · ϕ+ qf02 · ϕ2

+qf30 · θ3 + qf21 · θ2 · ϕ+ qf12 · θ · ϕ2 + qf03 · ϕ3

+qf40 · θ4 + qf31 · θ3 · ϕ+ qf22 · θ2 · ϕ2 + qf13 · θ · ϕ3

　 +qf04 · ϕ4 (3.18)

αXf

pf00 -0.3788

pf10 4.867e-18

pf01 -7.562e-18

pf20 -0.002403

pf11 0.001657

pf02 -0.0006156

pf30 -1.882e-20

pf21 6.941e-21

pf12 -5.9e-21

pf03 1.024e-20

pf40 5.431e-06

pf31 -2.496e-06

pf22 -1.355e-07

pf13 -1.325e-06

pf04 6.792e-07

Table. 3.8 前そり反力関数 αXf の多項式

近似式係数

αY f

qf00 -5.589e-17

qf10 0.01955

qf01 -0.04684

qf20 6.103e-19

qf11 -5.395e-19

qf02 7.109e-19

qf30 -4.612e-05

qf21 -1.932e-05

qf12 -3.578e-06

qf03 7.984e-05

qf40 -1.383e-21

qf31 1.354e-21

qf22 2.243e-21

qf13 4.516e-22

qf04 -3.034e-21

Table. 3.9 前そり反力関数 αY f の多項式

近似式係数
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(a) αXf (ϕ, θ) (b) αY f (ϕ, θ)

Fig. 3.29 多項式近似によりフィッティングした前そり反力関数 αXf (ϕ, θ)，αY f (ϕ, θ)
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第 4章

小型着陸機モデルによるそり滑走シ
ミュレーション

本章では，3章で構築したそりと砂の反力モデルを利用して，小型着陸機モデルによる

そり滑走シミュレーションをおこなう．そり滑走シミュレーションの目的は，本研究で提

案する機体案とターン方法の有効性を示し，さらにそり滑走性向上のためにそり姿勢角と

そり位置がそり滑走性に与える影響を明らかとすることである．この目的のために，以下

に示す項目 1から項目 4についてそり滑走シミュレーションをおこなう．項目 4は，左右

そりの姿勢をプルークボーゲンで固定した状態でそり滑走を実現するという本研究の提案

とは異なるが，雪上のスキー滑走のように，左右そりに姿勢角差をつけることでターンが

可能になるかを評価することで，将来的にそり滑走方法の 1つになり得ると考えたため，

シミュレーションをおこなう．

項目 1 提案するターン方法の評価

項目 2 そり姿勢がそり滑走性に与える影響の評価

項目 3 そり配置がそり滑走性に与える影響の評価

項目 4 左右そりの姿勢角差によるターンの評価
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4.1 そり滑走シミュレーションの数値解析手法

本節では，そり滑走シミュレーションの数値解析法について説明する．

4.1.1 数値解析の前提条件

数値解析の前提条件を以下に示す．

� シミュレーションにおける機体は 1剛体系とし，機体の弾性などは考慮しない．

� そりと砂地面の接触は，そり中心の 1点とし，その接触点に反力が働く．

4.1.2 数値解析における座標系の定義

そり滑走シミュレーションでは，3次元の機体運動を考える．はじめに，物体の運動を

記述するための座標系を定義する．Fig. 4.1(a)に示すように，空間における機体の並進

運動を表現するための地面に固定した慣性座標系 Xi-Yi-Zi，および機体の姿勢を表現す

るための機体に固定した機体固定座標系 Xb-Yb-Zb を定義する．さらに，Fig. 4.1(b) に

示すように，そりの姿勢を表現するためのそりに固定したそり固定座標系 XS-YS-ZS，3

章のそり反力モデルによりそりと砂の反力を算出するためのそり速度座標系 XV -YV -ZV

を定義する．

(a) 慣性座標系と機体固定座標系 (b) そり固定座標系とそり速度座標系

Fig. 4.1 そり滑走シミュレーションにおける座標系の定義
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4.1.3 そり滑走における機体の運動方程式

3次元空間上の機体運動は，慣性座標系における 3軸方向の並進運動と，機体固定座標

系の 3軸回りの回転運動により表現できる．本数値解析では，機体の並進運動を式 (4.1)

に示すニュートンの運動方程式，機体の回転運動を式 (4.2) に示すオイラーの運動方程

式により記述し，これらの微分方程式を 4次のルンゲクッタにより数値積分することで，

時々刻々の機体の座標，速度，姿勢角，角速度を算出する．式 (4.1)のM は機体質量，F

は機体に作用する外力，g は重力加速度であり，それぞれ慣性座標系に従う．式 (4.2)の

J は機体の慣性モーメント，ω は機体固定座標軸回りの角速度，T は機体固定座標軸回り

の機体に作用するトルクである．


Mẍ = Fx

Mÿ = Fy

Mz̈ = Fz +Mg

(4.1)


Jxω̇x = (Jy − Jz)ωyωz + Tx

Jyω̇y = (Jz − Jx)ωzωx + Ty

Jzω̇z = (Jx − Jy)ωxωy + Tz

(4.2)

4.1.4 数値解析の流れ

数値解析の流れを Fig. 4.2により説明する．以下に記述する番号は Fig. 4.2内の番号

にそれぞれ対応している．

(1) はじめに，そりの接地判定をおこなう．

(2) そりの接地点数を取得する．

(3) 接地しているそりについて，そりに作用する反力の計算をおこなう．

(4) 計算したそりの反力が物理的に不適でないかを判定する．そりの垂直方向反力が

FZ < 0と計算されたそり接地点は地面がそりを引っ張ることになるため，物理的

に不適とする．

(5) 計算したそりの反力が物理的に不適な接地点については，そりの接地を解除する．

この場合，接地解除したそり接地点を接地から除外し，再度，(3)のそり反力の計

算をおこなう．例えば，はじめに 3つのそりが接地していて，1つのそりを接地解

除した場合，接地解除したそりを除いた 2つのそりの接地としてそり反力を再計算

する．
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(6) 物理的に不適なそり接地点が無い場合，計算したそり反力を式 (4.1)と式 (4.2)の

運動方程式へ代入し，機体を運動させる．

各項目の内容については，次節以降で詳細に説明する．

Fig. 4.2 数値解析の流れ

4.1.5 そりの接地判定

そりの接地判定は，そり中心と地面の Z 軸方向座標値を比較することで判定する (Fig.

4.3)．つまり，そり中心の慣性座標系における座標値 p = [px py pz]
T，地面の慣性座標系

における座標値を q = [qx qy qz]
T としたとき，式 (4.3)のように，pz が qz 以下となった

とき，そりが接地しているとする．なお，本数値解析では地面を凹凸の無い平面として考

え，地面を式 (4.4)に示す平面の方程式により表現する．したがって，平面の法線ベクト

ルを h = [a b c]T としたとき，そり中心の座標 px, py を式 (4.4)の x, y に代入すれば Z

が求まり，求めた Z が qz である．
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{
pz > qz (not contact).

pz 5 qz (contact).
(4.3)

ax+ by + cz + d = 0. (4.4)

Fig. 4.3 そりの接触判定

4.1.6 そりに作用する反力の計算方法

そりに作用する反力は，地面と垂直な方向の力 FZ をそりが地面に沈み込まないという

拘束条件からニュートン法により算出し，地面と平行な方向の力 FX，FY を 3.3節で示

した反力モデル（式 (3.13)，(3.14)）により計算する．

ここでは，まず地面と垂直な方向 FZ の計算方法について示し，その後，反力モデルを

利用した FX，FY の計算方法を示す．

地面と垂直な方向の反力 FZ の計算方法

地面と垂直な方向の反力 FZ は，そりが地面に沈み込まないという拘束条件からニュー

トン・ラフソン法による反復計算により計算する．

ニュートン・ラフソン法は非線形連立方程式の近似解を数値的に求める手法である．い

ま，f(α) = 0となる関数が存在するとし，解 αに近い値をX とする．このX を初期値

と言い，f(X)を評価関数という．ここで，関数 f(X)をX 周りでテイラー展開し，2次

以上の高次は微小量となるため無視すると，式 (4.5)のようになる．

fi(X +∆X) = fi(X) +
∂f1
dx1

∆x1 +
∂f2
dx2

∆x2 + . . .+
∂fi
dxn

∆xn (4.5)
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式 (4.5)において fi(X +∆X) = 0となる ∆X を求めることを考える．したがって，

式 (4.5)は式 (4.6)のようになる．

fi(X) +
∂f1
dx1

∆x1 +
∂f2
dx2

∆x2 + . . .+
∂fi
dxn

∆xn = 0 (4.6)

式 (4.6)を行列形式で表すと式 (4.7)となる．式 (4.7)において，[∆x1 ∆x2 . . .∆xn]T =

∆X である． 

∂f1
dx1

∂f1
dx2

. . .
∂f1
dxn

∂f2
dx1

∂f2
dx2

. . .
∂f2
dxn

...
...

. . .
...

∂fn
dx1

∂fn
dx2

. . .
∂fn
dxn




∆x1
∆x2
...

∆xn

 =


−f1(X)
−f2(X)

...
−fn(X)

 (4.7)

この式 (4.7)を ∆X について解き，初期値X に加える．つまり，Xnew = X +∆X

とする．このXnew は，初期値X よりも，解 αに近い値となっている．以上の手順を，

f(Xnew) = 0となるまで，繰り返し計算することで解 αが求まる．

次に本数値解析のそりに作用する反力 FZ をニュートン・ラフソン法により求める方法

について説明する．本数値解析では，地面に接触しているそりの Z 軸方向速度（地面と垂

直な方向）が零になるという拘束条件から FZ を算出する．つまり，そりが地面に沈み込

まないという条件である．したがって，ニュートン・ラフソン法の評価関数は式 (4.8)の

ようになる．式 (4.8)の Vz は数値計算における各そり中心の速度を列行列にまとめたも

のである．例えば，3つのそりが接地している場合は，Vz = [Vz1 Vz2 Vz3]
T となり，2つ

のそりが接地している場合は，Vz = [Vz1 Vz2]
T となる．

f(FZ) = Vz = 0 (4.8)

このそり中心の速度 Vz は，機体の並進速度 Vcz と機体の回転によるそり中心速度 Vωz の

足し合わせにより，式 (4.9)から求められる．式 (4.9)の iω は機体固定座標軸回りの角速

度 ω を慣性座標軸回りに変換したものである．rx，ry は慣性座標系における機体重心位

置からそり中心への距離である．

Vz = Vcz + Vωz

=
FZ

M
∆t+ Vz0 +

(
iωx · ry − iωy · rx

)
∆t (4.9)
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式 (4.8) の評価関数 f(FZ) を 0 になるまで反復計算することで，接地しているそりの垂

直方向反力 FZ が求まる．

地面と平行な方向の反力 FX と FY の計算方法

地面と水平な方向の反力 FX と FY は，3.4 節で構築したそりと砂の反力モデル（式

(3.13), 式 (3.14)）により計算する．式 (3.13), 式 (3.14) を計算するためには，各そりの

エッジ角 ϕ と迎角 θ を求める必要がある．そりのエッジ角 ϕ は，Fig. 4.1(b) に示すそ

り固定座標系の YS ベクトルと YS ベクトルを地面に射影した Y ′
S ベクトルにより，式

(4.10)から求めることができる．そりの迎角 θ は，Fig. 4.1(b)に示すそり固定座標系の

XS ベクトルとそり速度座標系のXV ベクトルより，式 (4.11)から求めることができる．

ϕ = cos−1

(
YS · Y ′

S

|YS | |Y ′
S |

)
(4.10)

θ = cos−1

(
XS ·XV

|XS | |XV |

)
(4.11)

式 (4.10)，式 (4.11)で求めたそりのエッジ角 ϕと迎角 θ，および式 (4.9)で求めた FZ

を式 (3.13)と式 (3.14)に代入することで，地面と水平な方向の反力 FX と FY が計算で

きる．

そり速度低速時に作用する補正係数 Cs

3章で構築したそりの反力モデル（式 (3.13),式 (3.14)）は，速度に依存しないモデル

となってる．そのため，機体速度が非常に低速な場合においてもそりに大きな反力が作用

する．これにより，数値解析において，そり滑走していない機体静定状態で機体が振動す

る問題が生じる．この問題を回避するために，反力モデルにシグモイド関数（式 4.12）に

よる係数 Cs(V )を適用する．シグモイド関数は，そりの速度 V が V < V1 のとき Cs(V )

が滑らかに零に向かう関数である (Fig. 4.4)．本研究では，V1=1[cm/s]となるようにシ

グモイド関数のパラメータの aと bを Table. 4.1のように設定した．これは 3章の反力

モデル構築実験において平板の速度を 1[cm/s]として計測したためである．これにより，

式 (3.13),式 (3.14)の反力モデルは式 (4.13),式 (4.14)のようになる．
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Fig. 4.4 シグモイド関数

Cs(V ) =
1

1 + exp
{
− a(V − b)

} (4.12)

Table. 4.1 補正係数 Cs(V )のパラメータ設定値

a 1381.35

b 0.0005

FX = Cs(V ) · αX(ϕ, θ) · FZ (4.13)

FY = Cs(V ) · αY (ϕ, θ) · FZ (4.14)
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4.1.7 そりに作用する反力の座標変換

そりと砂の反力モデルにより計算された反力は，そり速度座標系に従う．そのため，式

(4.1)と式 (4.2)の運動方程式に代入する前に，そり速度座標系から慣性座標系や機体固定

座標系へ座標変換する必要がある．いま，そり速度座標系から慣性座標系に変換する座標

変換行列をDV i とすると，反力モデルにより計算された反力 F は式 (4.15)により慣性

座標系に変換される．また，慣性座標系から機体固定座標系の座標変換行列をDib とす

ると，そり速度座標系から機体固定座標系への反力の変換は式 (4.16)により求められる．

iF = DV i F (4.15)

bF = Dib DV i F (4.16)

座標変換行列DV i の求め方

前項で示したそり速度座標系から慣性座標系への座標変換行列DV i の求め方について

述べる．座標変換行列DV i は，慣性座標系におけるそり速度座標系の各軸ベクトルから

求めることができる．そのため，まず慣性座標系におけるそり速度座標系の構築方法につ

いて Fig. 4.1(b)を用いて説明する．

そり速度座標系はそりの速度方向により座標系の姿勢が変化する．そのため，そりの

速度ベクトルが変化する度に，慣性座標系におけるそり速度座標系を定める必要がある．

Fig. 4.1(b)に示すように，そり速度座標系の XV 軸ベクトルはそりの速度を地面に射影

した速度ベクトル V́ と向きが一致している．そのため，まずそりの速度を地面に射影し

た速度ベクトル V́ を求める．そりの速度は，慣性座標系における機体の並進速度 iV c

（式 (4.17))と機体重心からそり中心への速度ベクトル ircs（式 (4.18))，慣性座標軸回り

の角速度 iω（式 (4.19)）により式 (4.20)から求められる．地面に射影したそりの速度ベ

クトル iV́ s は Zi 軸方向成分を零とすればよいので，式 (4.21)のようになる．

iV c = [iV c
x

iV c
y

iV c
z ]

T (4.17)

ircs = [ircsx
ircsy

ircsz ]T (4.18)

iω = [iωx
iωy

iωz]
T (4.19)



80 第 4章 小型着陸機モデルによるそり滑走シミュレーション

iV s = iV c + iω × ircs

= [iV s
x

iV s
y

iV s
z ]

T (4.20)

iV́ ′s = [iV s
x

iV s
y 0]T (4.21)

次に，速度ベクトル iV́ s を利用してそり速度座標系を作る．慣性座標系におけるそり

速度座標系の座標軸に沿った基底ベクトル ieを式 (4.22)のように定義する．そり速度座

標系は右手直交系であり，XV 軸の方向がそりの速度を地面に射影した速度ベクトル V ′

と一致している．さらに ZV 軸の方向は慣性座標系 Zi 軸と一致している．YV 軸は XV

軸と ZV 軸に直交した方向である．これらの関係から，慣性座標系におけるそり速度座標

系の基底ベクトル iex と iez は式 (4.23),(4.24)のようになり，iey は式 (4.25)のように
iex と iez の外積により求めることができる．

ie = [iex
iey

iez]
T (4.22)

iex =

[
iV s

x

|iV́ s|

iV s
y

|iV́ s|
0

]T

(4.23)

iez = [0 0 1]
T

(4.24)

iey = ieVz × ieVx (4.25)

次に，慣性座標系におけるそり速度座標系の基底ベクトルを利用して座標変換行列DV i

を作る．式 (4.26)のように，そり速度座標系における基底ベクトル行列 V eを考える．こ

の基底ベクトルは，そり速度座標系の各座標軸に沿ったベクトルであるため，単位行列E

である．次に，式 (4.27)のように，座標変換行列DV i により，そり速度座標系における

基底ベクトル行列 V eを慣性座標系へ変換して基底ベクトル行列 ieを作るとする．そり

速度座標系における基底ベクトル行列 V eは単位行列 E であるため，結局，慣性座標系

における基底ベクトル行列 ieが，そり速度座標系から慣性座標系へベクトルを変換する

ための座標変換行列DV i となる．

V e =
[
V ex

V ey
V ez

]T
= E (4.26)
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ie = DV i
V e

= DV i　 E

= DV i (4.27)
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4.2 小型着陸機モデル

Fig. 4.5にそり滑走シミュレーションにおける小型着陸機モデルを示す．機体の寸法，

質量特性は SLIMを参考に Table. 4.2のように設定した．

(a) 機体形状 (b) 機体下部から見た時の機
体のそり配置と各部寸法

(c) 機体正面から見た時
の機体のそり配置と各
部寸法

Fig. 4.5 小型着陸機モデル

Table. 4.2 小型着陸機の機体設定

項目 値 単位　

質量 m 150 [kg]

Jx 50 [kgm2]

慣性モーメント Jy 60 [kgm2]

Jz 40 [kgm2]

メインスラスタ推力 180 [N]

サブスラスタ推力 8 [N]



4.3 そり滑走性の評価方法 83

4.3 そり滑走性の評価方法

次節からのそり滑走シミュレーションでは，小型着陸機のそり滑走性を評価する．本論

文におけるそり滑走性とは，そり滑走におけるターン性と直進性のことである．このそり

滑走性の評価をするために，以下の 4つの評価指標を導入する．

・ ターン方位角 β

・ 旋回半径 R

・ 機体移動距離 L

・ 機体 Xb 軸方向そり反力 FS

まず本論文のそり滑走におけるターン性とは，目的方向へのターンの度合いのことであ

る．ターン性は，ターン方位角 β と旋回半径 Rにより評価する．ターン方位角 β は，滑

走開始から滑走終了までの間に，ターンにより機体機軸が成す回転角である (Fig. 4.6).

したがって，ターン方位角 β は，そり滑走開始時の小型着陸機の機体固定座標系Xb 軸ベ

クトルを地面に射影してできたX ′
b1 ベクトルと，そり滑走終了時の機体固定座標系Xb 軸

ベクトルを地面に射影してできた X ′
b2 ベクトルの間の角となる (Fig. 4.7)．旋回半径 R

は，機体がターンしている時に機体重心点が描く旋回円の半径のことである．つまり，一

定時間におけるターンにおいて，ターン方位角 β が大きく，旋回半径 Rが小さいほうが

ターン性が良いということになる．

次に，本論文の直進性とは機体を直進そり滑走させたときの移動効率と直進安定性のこ

とである．本論文で提案する機体はそりの配置が左右対称であるため，そり滑走する地面

が平地で，機体に外乱が作用しない場合は，直進そり滑走することが予想できる．そこ

で，機体に外乱が作用しない直進そり滑走において，機体が直進そり滑走することをター

ン方位角 β で確認するとともに，直進そり滑走における移動効率の評価をする．移動効

率は，一定時間に機体を直進そり滑走させたときの移動距離 Lと機体Xb 軸方向そり反力

FS で評価する (Fig. 4.8)．つまり，一定時間の直進そり滑走において，移動距離 Lが大

きく，機体 Xb 軸方向そり反力 FS が小さいほうが移動効率が良いことになる．次に直進

安定性は，機体の直進そり滑走中に外乱が入ったあとのそり滑走運動により評価する．機

体の直進そり滑走中に地面の凹凸や傾斜などにより各そり反力に差が生じたとき，そり滑

走がターン運動に発散したり，蛇行するなど，不安定な運動になることは好ましくない．

そのため，直進安定性の解析では，直進そり滑走中の機体にあえて外乱を入力し，その後

のそり滑走を評価する．直進安定性は，ターン方位角 β とそり滑走中の機体のターン方位

角 ωZ で評価する．ターン角速度 ωZ は，機体固定座標系 Zb 軸回りの角速度である．
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Fig. 4.6 ターン方位角 β と旋回半径 R

Fig. 4.7 ターン方位角 β の求め方
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Fig. 4.8 移動距離 Lと機体 Xb 軸方向そり反力 FS
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4.4 提案するターン方法の評価

本節では，2章で提案したターン方法（そり荷重ターン，スラスタ推力ターン）のター

ン性を評価し，その有効性を示す．本節のシミュレーションの条件を Table. 4.3に示す．

そり荷重ターンは 2.4 節で示した通り，サブスラスタを鉛直下向きとした機体におい

て，サブスラスタ推力により左右そりに反力差をつけることでターンをする方法である．

ここでは，右サブスラスタを t =1.5∼10[s]噴き，右そりの反力を高めることで機体を右

ターンさせる．スラスタ推力ターンは，サブスラスタを機軸方向（機体座標系 Xb 軸方

向）とした機体において，サブスラスタの推力により旋回モーメントを得てターンする方

法である．本節では，左サブスラスタを t =1.5∼10[s]噴くことで，機体に右ターン方向

の旋回モーメントを与え，機体を右ターンさせる．また，シミュレーションでは，機体機

軸方向速度（機体座標系Xb 軸方向速度）を 0.5[m/s]とする．これは，3章のそり反力モ

デルの構築実験において，平板の移動速度 1[cm/s]∼0.5[m/s]までの範囲では，反力モデ

ルに速度依存性がないことを確認しているためである．本シミュレーションにおける機体

速度は，機体速度 0[m/s]の状態からメインスラスタ推力 180[N]で機体速度を増加させて

いき，その後，機体速度が 0.5[m/s]となったところで 0.5[m/s]を保つように速度制御を

いれる．機体速度 0.5[m/s] になったところからは，機体座標系 Xb 軸と逆向きのそり反

力に対して，機体速度を 0.5[m/s]を保つようなメインスラスタ推力を与えることで速度

制御をおこなうこととする．

Table. 4.3 そり荷重ターンとスラスタ推力ターンのシミュレーション条件

項目 値 単位　

前そり姿勢角 角付け角 0 [deg]

回旋角 0 [deg]

左右そり姿勢角 角付け角 ϕ0 30 [deg]

回旋角 θ0 30 [deg]

機体 Xb 軸方向速度 0.5 [m/s]

メインスラスタ噴射時間 0∼10 [s]

サブスラスタ噴射時間 1.5∼10 [s]

シミュレーション時間 10 [s]

シミュレーションの時間刻み 0.001 [s]

重力加速度 1.62 [m/s
2
]
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4.4.1 そり荷重ターン

そり荷重ターンのシミュレーション結果

そり荷重ターンのシミュレーション結果を Fig. 4.9から Fig. 4.14に示す．

Fig. 4.9はシミュレーションにおける機体運動であり，機体を上方（Fig. 4.1(a)の慣

性座標系 Zi 軸方向）から見た図である．Fig. 4.9より機体の右ターン運動が確認できる．

Fig. 4.10はターン中の機体の移動軌跡と機体の速度ベクトルを示したものである．機

体重心位置 (CM)と各そりの移動軌跡 (F skid:前そり, R skid:右そり, L skid:左そり)を

点線で表しており，機体の向きを各そり中心を線で結んだ三角形で表している．Fig. 4.10

からも機体の右ターン運動が確認できる．さらに機体の速度ベクトルが機体のターン外側

を向いていることから，機体が横滑りしながらターンしていることがわかる．

Fig. 4.11はそり滑走における機体のターン方位角 β である．ターン方位角は正の値が

右ターン方向を表している．Fig. 4.11より，ターン方位角 β は t =2[s]以降，およそ一

定の変化率で大きくなり，t =10[s]で 100[deg]程度，機体がターンしている．

Fig. 4.12はターン中の旋回半径 Rである．旋回半径 Rは，t =3[s]以降で一定となっ

ている．つまり，機体が定常円旋回していることを表している．

Fig. 4.13 は機体に作用する旋回モーメントを機体固定座標系 Zb 軸回りの回転モーメ

ントにより表したものであり，負の値が右ターン方向の旋回モーメントである．Fig. 4.13

の機体に作用する全旋回モーメント TZ をみると，t =1.5[s] から機体に右ターンの旋回

モーメントが働き，その後，t =3[s]以降で 0[Nm]になっている．これは，サブスラスタ

の噴射開始 t =1.5[s]では，そり荷重ターンにより右そり側へ機体が荷重して右そりによ

る旋回モーメントで右ターンが行われているが，ターンが進むにつれて機体速度が増し，

機体が横滑り状態となることで，ターン外側のそりである左そりへ機体が荷重するように

なるためである．そのため，ターンが進むにつれて，右そりによる右ターン方向の旋回

モーメントが小さくなり，左そりによる右ターンを妨げる方向の旋回モーメントが大きく

なる．

Fig. 4.14はそり滑走中の各そりのZb軸方向反力である．Fig. 4.14より，t =1.5∼2.5[s]

の間，右そりの反力が左そりの反力よりも大きいことがわかる．これは，そり荷重ターン

により，右そりに荷重しているためである．一方，t =2.5[s]以降は，左そりの反力が右そ

りの反力よりも大きくなる．これは，ターンが進むにつれて機体が横滑り状態となり，機

体がターン外側の左そり荷重となるためである．



88 第 4章 小型着陸機モデルによるそり滑走シミュレーション

Fig. 4.9 そり荷重ターンによる右ターン運動

Fig. 4.10 そり荷重ターンにおける機体移動軌跡と速度ベクトル
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Fig. 4.11 そり荷重ターンのターン方位角 β Fig. 4.12 そり荷重ターンの旋回半径 R

Fig. 4.13 そり荷重ターン時に機体に作用

する旋回モーメント
Fig. 4.14 そり荷重ターン時の各そり

に作用する Zb 軸方向反力 FZ
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4.4.2 スラスタ推力ターン

スラスタ推力ターンのシミュレーション結果

スラスタ推力ターンのシミュレーション結果を Fig. 4.15から Fig. 4.20に示す．

Fig. 4.15はシミュレーション上の機体運動であり，機体の右ターンが確認できる．

Fig. 4.16は機体の移動軌跡と速度ベクトルである．Fig. 4.16においても機体の右ター

ンが確認でき，さらに，機体の速度ベクトルは，そり荷重ターンの時と同様にターンの外

側を向いており，機体が横滑りしていることがわかる．

Fig. 4.17は，機体のターン方位角 β である．ターン方位角 β は，t =2[s]から一定の変

化率で変化していき，t =10[s]で β =105[deg]程度となっている．

Fig. 4.18は，機体のターン時の旋回半径 Rである．旋回半径 Rは，t =3[s]以降で一

定の旋回半径でターンしていることが確認できる．

Fig. 4.19の旋回モーメントをみると，まずサブスラスタ (sth)により右ターンの旋回

モーメントがでており，サブスラスタ推力が右ターン運動に寄与していることが確認で

きる．機体に作用する全旋回モーメント TZ は t =1.5∼3.2[s]の間，右ターン方向の旋回

モーメントが作用しており，t =3.2[s]以降は 0[Nm]になっている．これは，そり荷重ター

ンの時と同様に，ターンが進むにつれて機体速度が大きくなり機体に横滑りが生じる．そ

れにより，機体がターン外側の左そりに荷重することで左そりによる右ターンを妨げる方

向の旋回モーメントが大きくなるためである．

Fig. 4.20 は各そりに作用する機体 Zb 軸方向のそり反力である．Fig. 4.20 より，

t =1.5∼2.3[s]の間では，右そりの反力が左そりよりも大きく，ターンが進むにつれて右

そりの反力が小さくなり，左そりの反力が大きくなっている．
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Fig. 4.15 スラスタ推力ターンによる右ターン運動

Fig. 4.16 スラスタ推力ターンにおける機体移動軌跡と速度ベクトル
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Fig. 4.17 スラスタ推力ターンのター

ン方位角 β

Fig. 4.18 スラスタ推力ターンの旋回

半径 R

Fig. 4.19 スラスタ推力ターン時に機体に

作用する旋回モーメント
Fig. 4.20 スラスタ推力ターン時の各

そりに作用する Zb 軸方向反力 FZ
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4.4.3 提案するターン方法の評価のまとめ

本節では，2 章で提案したターン方法のそり荷重ターンとスラスタ推力ターンにより，

機体を右ターンさせ，ターン性を評価した．どちらのターン方法でも，機体の右ターン運

動がおこなわれ，提案したターン方法の有効性を確認した．

次に，それぞれのターン方法の特徴について述べる．

そり荷重ターンの特徴としては，まずターン初期において，右サブスラスタの推力によ

り右そりに強く荷重することで，右そりの地面からの反力が高まり，右そりに右ターン方

向の旋回モーメントが働く．この右そりに働く右ターン方向の旋回モーメントが，前そり

と左そりの左ターン方向の旋回モーメントよりも大きいため，全体として機体には右ター

ン方向の旋回モーメントが働き，機体が右ターン運動となる．その後ターンが進むと，機

体は横滑り状態となり，機体はターン外側の左そりに荷重するようになる．これにより，

左そりの右ターンを妨げる旋回モーメントが高まり，逆にターン内側の右そりは荷重が小

さくなることで右ターン方向の旋回モーメントが小さくなる．その結果，機体に作用する

全旋回モーメントは 0[Nm]で一定に推移し，機体はターン初期で得た角速度を保つよう

になり，機体は一定の旋回半径でターンするようになる．

次に，スラスタ推力ターンの特徴について述べる．スラスタ推力ターンでは，左サブス

ラスタの推力により機体に右ターン方向の旋回モーメントを作用させ，機体が右ターン運

動することを確認した．ターン初期は，右そりに右ターン方向の旋回モーメントが働き，

左そりに左ターン方向の旋回モーメントが働く．そり荷重ターンと比較すると，右そりと

左そりの旋回モーメントの差は小さいが，スラスタ推力ターンの場合も，右そりによる右

ターン方向の旋回モーメントが左そりの左ターン方向の旋回モーメントよりも大きい．そ

の後ターンが進むと，機体が横滑り運動となり，ターン外側の左そりの反力が大きくな

り，逆にターン内側の右そりの反力が小さくなる．これにより，左そりの左ターン方向の

旋回モーメントが大きくなり，一方，右そりの右ターン方向の旋回モーメントは小さくな

る．その結果，機体に作用する全旋回モーメントが 0[Nm]で一定となり，ターン初期で

得た右ターン方向の角速度が一定で維持され，機体は一定の旋回半径でターンする．

本解析により，そり荷重ターンとスラスタ推力ターンでは，旋回モーメントを作り出

す方法は違うものの，どちらのターンも同じような特徴があることがわかった．つまり，

ターン初期で機体に右ターン方向への旋回モーメントが働き，それにより機体のターン角

速度が増加する．その後ターンが進むと，ターン外側のそりに機体が荷重し，機体に作用

する全旋回モーメントは 0[Nm]となる．これにより，ターン初期で得たターン角速度が

一定で維持されるようになり，機体は一定の旋回半径でターンする．
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4.5 そり姿勢がそり滑走性に与える影響

本節では，提案するターン方法において，そり姿勢がそり滑走性に与える影響を明らか

とする．そこで，左右そりの姿勢角をパラメータとしたときの，そり荷重ターンとスラス

タ推力ターンのそり滑走性を評価する．左右のそり姿勢は，角付け角を 15,30,45[deg]，回

旋角を 15,30,45[deg]の範囲で左右同じ量だけ変化させ，それぞれのそり姿勢条件におい

て，そり滑走性を評価する．

4.5.1 そり姿勢をパラメータとしたときのターン性

そり姿勢をパラメータとしたときのそり荷重ターンとスラスタ推力ターンのターン性評

価のシミュレーション条件を Table.4.4に示す．

本項においても，それぞれのそり姿勢条件のターン性をターン方位角 β と旋回半径 R

により評価する．

Table. 4.4 そり姿勢をパラメータとしたときのターン性評価のシミュレーション条件

項目 値 単位　

前そり姿勢角 角付け角 0 [deg]

回旋角 0 [deg]

左右そり姿勢角 角付け角 ϕ0 15, 30, 45 [deg]

回旋角 θ0 15, 30, 45 [deg]

機体 Xb 軸方向速度 0.5 [m/s]

メインスラスタ噴射時間 0∼10 [s]

サブスラスタ噴射時間 1.5∼10 [s]

シミュレーション時間 10 [s]

シミュレーションの時間刻み 0.001 [s]

重力加速度 1.62 [m/s
2
]
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そり姿勢をパラメータとしたときのそり荷重ターンのターン性

Fig. 4.21 にそり姿勢をパラメータしたときのそり荷重ターンのターン方位角 β，Fig.

4.22にターンにおける旋回半径 Rを示す．なおシミュレーション結果には，そり姿勢角

ϕ0 = 30[deg]，θ0 =15[deg]とそり姿勢角 ϕ0 =45[deg]，θ0 =15[deg]の結果を示していな

い. これは 2.1.3項で述べたそりの逆エッジがターン中に生じたためにシミュレーション

結果から除いた．

Fig. 4.21のターン方位角 βをみると，t =10[s]において，そり姿勢角条件 ϕ0 = 30[deg]，

θ0 =30[deg] と ϕ0 =45[deg]，θ0 =30[deg] のターン方位角が他のそり姿勢角条件よりも

大きいことがわかる．

Fig. 4.22のターンにおける旋回半径 Rは，そり姿勢角条件 ϕ0 = 30[deg]，θ0 =30[deg]

と ϕ0 =45[deg]，θ0 =30[deg]が旋回半径が小さいことから，ターン性の良いそり姿勢条

件であることがわかる．また，それぞれのそり姿勢角条件では，t=3[s]以降は，旋回半径

Rが一定となることがわかる．つまり，機体速度を制御したそり滑走においては，そり姿

勢角にかかわらず，ターンが進むにつれて一定の旋回半径となる．

本シミュレーション結果では，そり姿勢角 ϕ0 = 30[deg]，θ0 =30[deg]と ϕ0 =45[deg]，

θ0 =30[deg]がターン性の良いそり姿勢となった．そり姿勢角 ϕ0 = 30[deg]，θ0 =30[deg]

と ϕ0 =45[deg]，θ0 =30[deg]は，解析を実施したそり姿勢条件の中で 3.4節のそり反力

関数 αX と αY が大きな値をとるそり姿勢角である．そり反力関数 αX と αY が大きな値

をとるということは，そりに大きな反力が作用するということである．つまり，荷重した

そりに大きな反力が働くことで，高い旋回モーメントが作用するため，機体のターン性の

良くなる．
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(a) 左右そりの角付け角 ϕ0 =15deg (b) 左右そりの角付け角 ϕ0 =30deg

(c) 左右そりの角付け角 ϕ0 =45deg

Fig. 4.21 そり姿勢をパラメータとしたときのそり荷重ターンのターン方位角 β
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(a) 左右そりの角付け角 ϕ0 =15deg (b) 左右そりの角付け角 ϕ0 =30deg

(c) 左右そりの角付け角 ϕ0 =45deg

Fig. 4.22 そり姿勢をパラメータとしたときのそり荷重ターンの旋回半径 R
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そり姿勢をパラメータとしたときのスラスタ推力ターンのターン性

そり姿勢をパラメータとしたときのスラスタ推力ターンにおけるターン方位角 β の

結果を Fig. 4.23 に，旋回半径 R の結果を Fig. 4.24 に示す．本シミュレーションで

は，そり姿勢角条件 ϕ0 =15[deg]，θ0 =15[deg] と ϕ0 =30[deg]，θ0 =15[deg]，さらに

ϕ0 =45[deg]，θ0 =15[deg]は，ターン中にそりに逆エッジが生じたため結果から除いた．

Fig. 4.23 のターン方位角 β をみると，ϕ0 =30[deg]，θ0 =30[deg] のそり姿勢，

ϕ0 =45[deg]，θ0 =30[deg]のそり姿勢のターン方位角 β が大きく，ターン性が良いこと

がわかる．

Fig. 4.24 の旋回半径 R においても，ϕ0 =30[deg]，θ0 =30[deg] のそり姿勢，

ϕ0 =45[deg]，θ0 =30[deg]のそり姿勢が旋回半径 Rが小さいことから，ターン性が良い

ということがわかる．

スラスタ推力ターンにおいても，そり荷重ターンのときと同様に，そり姿勢角

ϕ0 =30[deg]，θ0 =30[deg] と ϕ0 =45[deg]，θ0 =30[deg] がターン性が良いそり姿勢と

なった．したがって，スラスタ推力ターンにおいても，3.4節のそり反力関数 αX と αY

が大きな値をとるそり姿勢がターン性が良い．
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(a) 左右そりの角付け角 ϕ0 =15deg (b) 左右そりの角付け角 ϕ0 =30deg

(c) 左右そりの角付け角 ϕ0 =45deg

Fig. 4.23 スラスタ推力ターンのターン方位角 β
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(a) 左右そりの角付け角 ϕ0 =15deg (b) 左右そりの角付け角 ϕ0 =30deg

(c) 左右そりの角付け角 ϕ0 =45deg

Fig. 4.24 スラスタ推力ターンの旋回半径 R
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4.5.2 そり姿勢をパラメータとしたときの直進性

本項では，4.3節のそり滑走性の評価方法の箇所で述べたように，以下の 2つの解析を

おこない，そり滑走の直進性を評価する．

・ 直進そり滑走における移動効率

・ 機体に外乱が入ったときの直進安定性

そり姿勢をパラメータとしたときの直進そり滑走における移動効率

そり姿勢をパラメータとしたときの直進そり滑走における移動効率のシミュレーション

条件を Table. 4.5に示す．これまでのそり滑走シミュレーションと同様に，t =0[s]から

メインスラスタ推力 180[N]で機体速度を増加させ，機体速度が 0.5[m/s]となったところ

で，機体速度 0.5[m/s]を保つようにメインスラスタ推力を制御する．

Table. 4.5 そり姿勢をパラメータとしたときの直進そり滑走における移動効率のシ

ミュレーション条件

項目 値 単位　

前そり姿勢角 角付け角 0 [deg]

回旋角 0 [deg]

左右そり姿勢角 角付け角 ϕ0 15, 30, 45 [deg]

回旋角 θ0 15, 30, 45 [deg]

機体 Xb 軸方向速度 0.5 [m/s]

メインスラスタ噴射時間 0∼10 [s]

シミュレーション時間 10 [s]

シミュレーションの時間刻み 0.001 [s]

重力加速度 1.62 [m/s
2
]
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Fig. 4.25から Fig. 4.28にそり姿勢をパラメータとしたときの直進そり滑走における

移動効率の結果を示す．

Fig. 4.25 から Fig. 4.27 は直進そり滑走運動における機体の移動軌跡である．Fig.

4.25から Fig. 4.27より，全てのそり姿勢角条件において，t =0∼10[s]の間，β =0[deg]

であり，機体が直進運動していることが確認できる．また，t =10[s]における移動距離 L

は，各そり姿勢角条件において，若干の差があることがわかる．

Fig. 4.28は，そりに作用する機体座標系 Xb 軸方向そり反力 FS である．Fig. 4.25か

ら Fig. 4.27の移動軌跡の結果と Fig. 4.28のそり反力の結果をみると，そり反力 FS が

小さい ϕ0 =15[deg]，θ0 =15[deg]や ϕ0 =15[deg]，θ0 =30[deg]のそり姿勢角条件が移動

距離 Lが大きい．ϕ0 =15[deg]のそり姿勢は，解析を実施したそり条件の中で，3.4節の

αX が小さい値をとるそり姿勢である．つまり，αX が小さい値となるため，そり反力 FS

が小さくなる．したがって，そり反力 FS が小さいそり姿勢のほうが移動効率が良くなる．

(a) 左右そりの回旋角
θ0 =15deg

(b) 左右そりの回旋角
θ0 =30deg

(c) 左右そりの回旋角
θ0 =45deg

Fig. 4.25 左右そりの角付け角 ϕ0 =15degとしたときの直進運動における機体移動軌跡
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(a) 左右そりの回旋角
θ0 =15deg

(b) 左右そりの回旋角
θ0 =30deg

(c) 左右そりの回旋角
θ0 =45deg

Fig. 4.26 左右そりの角付け角 ϕ0 =30degとしたときの直進運動における機体移動軌跡

(a) 左右そりの回旋角
θ0 =15deg

(b) 左右そりの回旋角
θ0 =30deg

(c) 左右そりの回旋角
θ0 =45deg

Fig. 4.27 左右そりの角付け角 ϕ0 =45degとしたときの直進運動における機体移動軌跡
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(a) 左右そりの角付け角 ϕ0 =15deg (b) 左右そりの角付け角 ϕ0 =30deg

(c) 左右そりの角付け角 ϕ0 =45deg

Fig. 4.28 そり姿勢をパラメータとしきたときの機体 Xb 軸方向そり反力 FS
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そり姿勢をパラメータとしたときの外乱に対するの直進安定性の評価

機体に外乱が入ったときの直進安定性の評価では，そり荷重ターンの機体において

t =1.5∼1.6[s]の間，右サブスラスタを噴き，左右そりの反力に変化をつけることで外乱

を表現し，その後のそり滑走をみる．

Table. 4.6に機体に外乱が入ったときの直進安定性のシミュレーション条件を示す．

Table. 4.6 そり姿勢をパラメータとしたときの外乱に対するの直進安定性評価のシ

ミュレーション条件

項目 値 単位　

前そり姿勢角 角付け角 0 [deg]

回旋角 0 [deg]

左右そり姿勢角 角付け角 ϕ0 15, 30, 45 [deg]

回旋角 θ0 15, 30, 45 [deg]

機体 Xb 軸方向速度 0.5 [m/s]

メインスラスタ噴射時間 0∼30 [s]

サブスラスタ噴射時間 1.5∼1.6 [s]

シミュレーション時間 30 [s]

シミュレーションの時間刻み 0.001 [s]

重力加速度 1.62 [m/s
2
]

Fig. 4.29から Fig. 4.32に，そり姿勢をパラメータとしたときの外乱に対する直進安

定性評価のシミュレーション結果を示す．本解析では，ϕ0 =45[deg]，θ0 =15[deg]のそり

姿勢角条件は，そり滑走中に逆エッジが生じたため，シミュレーション結果から除いた．

Fig. 4.29 から Fig. 4.31 は，機体移動軌跡の結果である．Fig. 4.29 のそりの角付け

角 ϕ0 =15[deg]と Fig. 4.30のそりの角付け角 ϕ0=30[deg]のそり姿勢条件，さらに Fig.

4.31(b)の ϕ0=45[deg]，θ0 =45[deg]のそり姿勢条件では，機体に外乱が入ったあとも機

体方位角は大きく変化せず直進運動に復帰している．一方，Fig. 4.31(a)の ϕ0=45[deg]，

θ0 =30[deg]のそり姿勢条件では，機体に外乱が入ったあとにターン運動に移行している

ことがわかる．

Fig. 4.32は，ターン角速度を機体座標系 Zb 軸回りの角速度 ωZ で表したものであり，

負の値が右ターン方向の角速度である．そりの角付け角 ϕ0 =15[deg]のそり姿勢条件，そ

りの角付け角 ϕ0=30[deg]のそり姿勢条件，さらに ϕ0=45[deg]，θ0 =45[deg]のそり姿勢

条件では，t =1.5[s]で角速度 ωZ に右ターン方向の角速度がでており，その後 0[deg/s]に
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推移する．つまり，機体が直進運動に復帰している．一方，ϕ0=45[deg]，θ0 =30[deg]の

そり姿勢条件では，t =1.5[s]から右ターン方向の角速度 ωZ が増加し，t =15[s]以降で角

速度 ωZ が一定となっている．つまり，外乱によって機体がターン運動に移行しているこ

とを示している．

(a) 左右そりの回旋角
θ0 =15deg

(b) 左右そりの回旋角
θ0 =30deg

(c) 左右そりの回旋角
θ0 =45deg

Fig. 4.29 そりの角付け角 ϕ0 =15deg としたときの機体に外乱が入ったときの直進

運動における機体移動軌跡

(a) 左右そりの回旋角
θ0 =15deg

(b) 左右そりの回旋角
θ0 =30deg

(c) 左右そりの回旋角
θ0 =45deg

Fig. 4.30 そりの角付け角 ϕ0 =30deg としたときの機体に外乱が入ったときの直進

運動における機体移動軌跡
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(a) 左右そりの回旋角
θ0 =30deg

(b) 左右そりの回旋角
θ0 =45deg

Fig. 4.31 そりの角付け角 ϕ0 =45deg としたときの機体に外乱が入ったときの直進

運動における機体移動軌跡



108 第 4章 小型着陸機モデルによるそり滑走シミュレーション

(a) 左右そりの角付け角 ϕ0 =15deg (b) 左右そりの角付け角 ϕ0 =30deg

(c) 左右そりの角付け角 ϕ0 =45deg

Fig. 4.32 そり姿勢をパラメータとしたときの直進性評価における機体 Zb 軸回りの角速度 ωZ
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そり姿勢をパラメータとしたときの外乱に対する直進安定性評価の考察

そり姿勢をパラメータとした外乱に対する直進安定性評価のシミュレーション結果で

は，Fig. 4.31(a)の ϕ0 =45[deg]，θ0 =30[deg]のそり姿勢条件のみ，外乱が入ったあと

にターン運動に移行している．ここでは，自動車の車両運動力学を参考に，その原因につ

いて考える．

自動車の車両運動力学では，外乱に対する直進安定性の評価のために，自動車の重心位

置とタイヤに作用する力の合力の着力点の関係を調べる方法が用いられる [46]．今，直

進運動中の自動車になんらかの外乱によりターン角速度 ω が生じたとする．(Fig. 4.33)．

自動車にターン角速度 ω が生じると，自動車には角速度 ω により重心に車両横方向に遠

心力 mRV が作用し，車両が横滑りすることでタイヤに遠心力とは逆向きの力が作用す

る．このタイヤに作用する横力の合力 F の着力点のことを NSP(ニュートラルステアポ

イント)と呼び，NSPと重心位置の関係により，外乱入力後の運動特性には Fig. 4.33に

示す 3つの特性がある．まず，Fig. 4.33(a)に示すように，NSPが重心位置よりも進行

方向側にある場合，車両にはターン角速度 ω を増長する旋回モーメントが働くことにな

る．したがって，外乱入力後にターン角速度が増加する．このような車両特性のことを

OS(オーバーステア)と呼ぶ．また，Fig. 4.33(b)に示すように，NSPが重心位置に一致

している場合，車両には旋回モーメントが作用しない．つまり，外乱によりターン角速度

が生じた場合，その角速度が一定に保もたれる．このような車両特性を NS(ニュートラル

ステア)と呼ぶ．Fig. 4.33(c)に示すように，NSPが重心位置より後方に位置している場

合，車両にはターンを妨げる方向に旋回モーメントが働く．つまり，外乱によりターン角

速度が生じても，そのターン角速度が小さくなる方向に旋回モーメントが働き，車両が

直進運動に復帰する．このような車両特性を US(アンダーステア)と呼ぶ．一般的な車両

は，外乱に対する直進安定性を保つために，車両を US特性に設計する．
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(a) OS特性の車両 (b) NS特性の車両 (c) US特性の車両

Fig. 4.33 自動車の外乱に対する走行安定性評価のための車両特性

本論文においても，そり滑走ターン中のそりの合力の着力点と重心位置の関係から外乱

に対する直進安定性の評価をおこなう．ここで，本論文におけるそり合力の着力点の算出

方法について述べる．今，そり滑走シミュレーションの結果より，Fig. 4.34に示すよう

に各そりの反力と旋回モーメント Tz がわかっているとする．そり反力の合力の着力点は

一意には定まらず，式 (4.28)から合力 F ベクトル線上に位置する．Fig. 4.33の自動車の

場合は，ターン運動はタイヤに作用する横力により生じると考えられているため，タイヤ

横力の合力の着力点 NSPは車両の機軸上の 1点に定まる．しかし，本研究の機体のそり

には横方向の反力と進行方向と逆向きの反力が作用するため，そりの合力の着力点は Fig.

4.34に示すように合力 F ベクトルの向きに沿った線上となる．ここで，F ベクトル線上

の 1 点に F ベクトルを定めるために，新たに式 (4.29) のベクトルの直交条件を導入し，

モーメントアーム rが最小となるように合力 F の位置を定める．式 (4.28)と式 (4.29)を

rx と ry について解くと，式 (4.30)，式 (4.31)のようになり，これらの式により合力 F の

着力点が一意に定まる．このように合力 F の位置を定めると，Fig. 4.35に示すように，

機体固定座標系の各象限にどこに合力 F の着力点が位置するかによって旋回モーメント

の向きが決まってくる．すなわち，機体固定座標系の第 1象限，第 2象限に合力 F の着

力点がある場合，機体には左ターン方向の旋回モーメントが作用し，第 3象限，第 4象限

に合力 F の着力点がある場合，機体には右ターン方向の旋回モーメントが作用すること

になる．各象限の判定は，機体固定座標系における合力 F の着力点の座標値 rx と ry を

調べればよい．つまり，第 1 象限では rx 座標値が正かつ ry 座標値が正，第 2象限では

rx 座標が負かつ ry 座標が正，第 3象限では rx 座標が負かつ ry 座標が負，第 4象限では

rx 座標が正かつ ry 座標が負となる．したがって，機体に右ターンの旋回モーメントが働

く場合は，ry が正となり，また左ターンの旋回モーメントが働く場合は，ry が負となる．
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そのため，着力点の ry の正負を判定することで，外乱入力後の過渡状態において，直進

運動に復帰する機体特性か，ターン運動に移行する機体特性かがわかる．

rxFy + ryFx = Tz (4.28)

rxFx + ryFy = 0 (4.29)

rx =
Fy

F 2
x + F 2

y

Tz (4.30)

ry = − Fx

F 2
x + F 2

y

Tz (4.31)

Fig. 4.34 そり反力の合力の着力点と向きによる旋回モーメント方向の関係
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(a) 合力 F の着力点
が第 1象限にある場
合

(b) 合力 F の着力
点が第 2象限にある
場合

(c) 合力 F の着力点
が第 3象限にある場
合

(d) 合力 F の着力
点が第 4象限にある
場合

Fig. 4.35 そりの合力 F の着力点と旋回モーメントの関係

Fig. 4.36から Fig. 4.38が外乱に対する直進性評価シミュレーションのそり合力 F の

着力点座標値 rx，ry の結果である．ここでは，結果を見やすくするために t = 0 ∼ 10[s]

までの rx と ry の時間履歴を示している．

Fig. 4.36 から Fig. 4.38 をみると，Fig. 4.38(a) の左右そり姿勢角 ϕ0 =45[deg]，

θ0 =30[deg]の結果のみ，外乱入力後の t =1.6[s]以降にそり合力の着力点座標値 ry が負

となっている．一方，それ以外のそり姿勢条件では，t =1.6[s] 以降にそり合力の着力点

座標値 ry が正となっている．つまり，左右そり姿勢角 ϕ0 =45[deg]，θ0 =30[deg]の条件

では，外乱入力後も右ターン方向にそり合力が作用するため，そのまま右ターン運動を

続ける．一方，それ以外のそり姿勢条件では外乱入力後に左ターン方向にそり合力が作

用することで，外乱入力後に直進運動に復帰している．Fig. 4.37(a)の左右そりの姿勢角

ϕ0 =30[deg]，θ0 =15[deg]の結果は，ry が正と負に変化しているが，外乱入力が終わる

t =1.6[s] の直後は正となっている．外乱入力直後に左ターン方向のモーメントが機体に

作用するため，直進運動へ復帰が行われ，その後 ry が正と負に交互に入れ替わり，徐々

に直進運動に復帰していく．

次に，左右そりの姿勢角 ϕ0 =45[deg]，θ0 =30[deg]の姿勢条件のみ，外乱入力後のそり合

力の着力点座標値 ry が負となる原因を考える．これは，左右そりの姿勢角 ϕ0 =45[deg]，

θ0 =30[deg]の姿勢条件は，左右そりの反力が大きいため，機体が前そり荷重となり，前そ

り荷重が大きくなることで前そりによる右ターン方向の旋回モーメントが大きくなるため

である．Fig. 4.39(a)に左右そりの姿勢角 ϕ0 =30[deg]，θ0 =30[deg]の前そりに作用す

る機体固定座標系 Zb 軸方向の反力 F Fz を示す．また，Fig. 4.39(b)に左右そりの姿勢

角 ϕ0 =45[deg]，θ0 =30[deg]の前そりに作用する機体固定座標系 Zb 軸方向の反力 F Fz
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を示す．Fig. 4.39(a)と (b)を比較すると，左右そりの姿勢角 ϕ0 =45[deg]，θ0 =30[deg]

のほうが前そりの反力 F Fz が大きいことがわかる．これは，Fig. 4.40 に示すように，

機体座標系 Xb 軸方向の左右そりの反力 (R Fx + L Fx)が大きくなることで，機体に前

転方向のモーメントが作用するためであり，それにより前そりの荷重が大きくなる．

Fig. 4.41 は左右そりの姿勢角 ϕ0 =30[deg]，θ0 =30[deg] と左右そりの姿勢角

ϕ0 =45[deg]，θ0 =30[deg] における機体に作用する旋回モーメント Tz，前そりによ

る旋回モーメント F Tz，左右そりによる旋回モーメント R Tz + L Tz である．旋回モー

メントは機体固定座標系 Zb 軸回りの回転モーメントで表しており，負の値が右ターン方

向の旋回モーメントとなる．Fig. 4.41(a)の左右そりの姿勢角 ϕ0 =30[deg]，θ0 =30[deg]

では，t =1.6[s]以降の機体の旋回モーメント Tz が正の値となっており，左ターン方向の

旋回モーメントとなっている．これは，前そりの右ターン方向の旋回モーメント F Tz よ

りも左右そりの左ターン方向の旋回モーメント R Tz + L Tz の方が大きいためである．

一方，Fig. 4.41(b)の左右そりの姿勢角 ϕ0 =30[deg]，θ0 =45[deg]では，t =1.6[s]以降の

機体の旋回モーメント Tz が負の値となっており，右ターン方向の旋回モーメントとなっ

ている．これは，前そりの右ターン方向の旋回モーメント F Tz が左右そりの左ターン方

向の旋回モーメント R Tz +L Tz よりも大きいためであり，その原因は Fig. 4.39に示し

たように左右そりの反力 R Fx + L Fx が大きくなることにより前そりの荷重 F Fz が大

きくなるためである．以上のことから，左右そりの反力が大きくなると機体に前転のモー

メントが作用し，前そり荷重が大きくなる．それにより，前そりによるターンを増長する

旋回モーメントが大きくなることで，外乱に対する直進安定性が悪くなる．これは，そり

の姿勢による反力の増加だけでなく，地面の摩擦が大きいことによるそり反力の増加でも

起こり得る．そのため，外乱に対する直進安定性を保つためには，前そり荷重が大きくな

りすぎないようにそり姿勢を決定すること，前そり反力が小さくなるように前そり形状を

工夫すること，また，前そりの摩擦力が小さくなるような材質をそりに選択するといった

ことが必要となる．
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(a) 左 右 そ り の 回 旋 角
θ0 =15deg

(b) 左 右 そ り の 回 旋 角
θ0 =30deg

(c) 左 右 そ り の 回 旋 角
θ0 =45deg

Fig. 4.36 左右そりの角付け角 ϕ0 =15deg条件におけるそり合力の着力点座標値

(a) 左 右 そ り の 回 旋 角
θ0 =15deg

(b) 左 右 そ り の 回 旋 角
θ0 =30deg

(c) 左 右 そ り の 回 旋 角
θ0 =45deg

Fig. 4.37 左右そりの角付け角 ϕ0 =30deg条件におけるそり合力の着力点座標値

(a) 左 右 そ り の 回 旋 角
θ0 =30deg

(b) 左 右 そ り の 回 旋 角
θ0 =45deg

Fig. 4.38 左右そりの角付け角 ϕ0 =45deg条件におけるそり合力の着力点座標値
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(a) 左 右 そ り の 姿 勢 角
ϕ0 =30deg，θ0 =30deg

(b) 左 右 そ り の 姿 勢 角
ϕ0 =45deg，θ0 =30deg

Fig. 4.39 左右そりの姿勢角による前そり荷重の変化

Fig. 4.40 左右そりの反力による前そり荷重の増加

(a) 左 右 そ り の 姿 勢 角
ϕ0 =30deg，θ0 =30deg

(b) 左 右 そ り の 姿 勢 角
ϕ0 =45deg，θ0 =30deg

Fig. 4.41 左右そりの姿勢角による前後そりの旋回モーメント
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4.5.3 そり姿勢角がそり滑走性に与える影響のまとめ

本節では，そり姿勢がそり滑走性に与える影響の評価をおこなった．

そり姿勢をパラメータとしたときのターン性では，そり荷重ターンとスラスタ推力ター

ンのどちらにおいても，そり姿勢がターン性に影響を与えることを確認した．特に，そ

り姿勢角条件 ϕ0 =30[deg]，θ0 =30[deg]，そり姿勢角条件 ϕ0 =45[deg]，θ0 =30[deg]が

ターン性が良い結果となった．これは，3.4節で構築したそり反力モデルのそり反力関数

αX と αY が大きな値をとるそり姿勢条件である．つまり，そり反力が大きくなる姿勢ほ

ど，ターン性が良くなる．

そり姿勢をパラメータとしたときの直進性では，まず直進そり滑走における移動効率

を評価した．移動効率の評価では，機体 Xb 軸方向のそり反力 FS が小さいほど，移動距

離 Lが大きくなり，移動効率が良くなる．これは，3.4節のそり反力モデルのそり反力関

数 αX が小さな値をとるそり姿勢条件である．さらに，直進性評価として，機体に外乱が

入ったときの直進安定性の評価をおこなった．その結果として，そりの姿勢条件により，

外乱入力後に直進運動に復帰する場合とターン運動に移行する場合があることがわかっ

た．外乱入力後に機体がターン運動に移行する原因としては，左右そりの反力が高いそり

姿勢条件の場合，左右そりの反力により機体に前転モーメントが作用し，前そりの荷重が

高まる．それにより，前そりのターンを増長する方向のモーメントが大きくなるためであ

る．そりの反力の増加は，そり姿勢だけでなく，砂地面の摩擦が高い場合にも起こり得

る．そのため，外乱に対する直進安定性を保つために，前そり荷重が高くなりすぎないよ

うにそり姿勢を決定すること，さらに前そりの反力が高くなりすぎないような前そり形状

とすること，前そりの摩擦力が小さくなるようなそりの材質を選択するといったことが必

要である．さらに，本研究では，外乱入力後の直進安定性を判断する手段として，自動車

の走行安定性評価の方法を参考としたそり反力の合力の着力点と機体重心位置の関係を調

べた．その結果として，外乱入力後にターン運動に移行するものは，そり合力の着力点と

重心位置の関係がターン運動を増長する方向に旋回モーメントが作用する特性があること

がわかった．このそり合力の着陸点と機体重心位置の関係を調べることにより，外乱に対

して直進安定性のある機体を設計することができる．

以上のことから，ターン性と直進運動における移動効率は相反する関係であり，機体設

計の際にはターン性と移動効率のトレードオフが必要となること，さらに外乱に対する直

進安定性を確保するために，そり合力と着力点の関係を機体設計の際に把握する必要があ

ることが明らかとなった．
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4.6 そり位置がそり滑走性に与える影響

本節では，そりの位置がそり滑走性に与える影響を評価する．本論文における小型着

陸機モデルの通常そり位置を Fig. 4.42に示す．この通常そり位置の機体に対して，Fig.

4.43(a)に示すような前そりの前後位置を変化させた機体，さらに Fig. 4.43(b)に示す左

右そり前後位置を変化させた機体，Fig. 4.43(c)に示す左右そりの左右位置を変化させた

機体，これらそれぞれの機体において，そり滑走シミュレーションをおこない，そり位置

がそり滑走性に与える影響を評価する．

Fig. 4.42 本論文の小型着陸機モデルの通常そり位置

(a) 前そり前後位置調整 (b) 左右そり前後位置調整 (c) 左右そり左右位置調整

Fig. 4.43 そり位置を変化させた機体
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4.6.1 そり位置をパラメータとしたときのターン性

そり位置をパラメータとしたときのターン性を評価する．Table. 4.7に，そり位置をパ

ラメータとしたときのターン性評価のシミュレーション条件を示す．

Table. 4.7 そり位置をパラメータとしたときのターン性評価のシミュレーション条件

項目 値 単位　

前そり姿勢角 角付け角 0 [deg]

回旋角 0 [deg]

左右そり姿勢角 角付け角 ϕ0 30 [deg]

回旋角 θ0 30 [deg]

400 [mm]

前そり前後位置 (FS X) 機体重心位置からの距離 500 [mm]

600 [mm]

400 [mm]

左右そり前後位置 (RLS X) 機体重心位置からの距離 500 [mm]

600 [mm]

750 [mm]

左右そり左右位置 (RLS Y) 機体重心位置からの距離 850 [mm]

950 [mm]

機体 Xb 軸方向速度 0.5 [m/s]

メインスラスタ噴射時間 0∼10 [s]

サブスラスタ噴射時間 1.5∼10 [s]

シミュレーション時間 10 [s]

シミュレーションの時間刻み 0.001 [s]

重力加速度 1.62 [m/s
2
]
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そり位置をパラメータとしたときのそり荷重ターンによるターン性

そり位置をパラメータとしたときのそり荷重ターンの結果を Fig. 4.44，Fig. 4.45に示

す．

Fig. 4.44(a)は，前そりの前後位置を変化させたときのターン方位角 β の結果である．

Fig. 4.44(a) より，t =10[s] のターン方位角 β は，前そりの前後位置が重心位置に近い

FS X40cmの機体が大きく，前そりの前後位置が重心位置から遠い FS X60cmの機体が

小さくなっている．次に，Fig. 4.44(b) の左右そりの前後位置を変化させた機体のター

ン方位角 β は，左右そりの前後位置が重心位置に近い RLS X40cmがターン方位角 β が

大きく，左右そり前後位置が重心位置から遠い RLS X60cmはターン方位角 β が小さい．

最後に，Fig. 4.44(c)の左右そりの左右位置を変化させた機体のターン方位角 β では，そ

れぞれの機体において，ターン方位角 β にあまり差がないことがわかる．

Fig. 4.45はそり荷重ターンにおける旋回半径 Rである．各そり位置条件の旋回半径 R

は，t =3[s]以降で一定となっている．さらに，ターン方位角 β と同様に，前そり，左右

そりの位置が重心位置に近い機体が旋回半径 Rが小さくなっている．

本シミュレーションでは，前そり，左右そりの位置が重心位置に近い機体がターン性が

良い結果となった．まず，前そりの前後位置調整のシミュレーションについて考察する．

前そりはターン運動に入るとターンを増長する旋回モーメントが生じる．この旋回モーメ

ントは，そりに作用する反力と機体重心位置とそり位置までのモーメントアームにより決

まる．前そりを重心位置に近くすると，前そりの荷重が高まることで前そり反力が高まる

が，一方で前そりのモーメントアームは小さくなる．本シミュレーション結果では，前そ

りが重心位置に近いほうがターン性が良くなったことから，モーメントアームの変化より

も前そり反力の増加が右ターンの旋回モーメントに寄与したことになる．

次に，左右そりの前後位置調整について考察する．左右そりの前後位置調整について

も，左右そりが重心位置に近いほうがターン性が良い結果となった．これは，前そりの考

察と同様に，左右そりを重心位置に近づけることで左右そりの荷重が大きくなり，それに

伴い，左右そりの反力が高まる．さらにそり荷重ターンすることにより，右そりの反力が

高まることで，ターン性が良くなる．

次に，左右そりの左右位置調整について考察する．左右そりの左右位置調整について

は，各左右そり位置条件でターン性に大きな差はなかった．これは，左右そりの左右位置

を変化させても左右そりの荷重条件が大きく変化しないためである．つまり，右そりと左

そりを重心位置から同じ量だけ左右に配置した場合，機体固定座標系 Xb 軸回りのモーメ

ントの釣り合いが取れ，さらに，機体座標軸 Yb 軸回りについてもそりの前後位置は変化

させていないため，前そりと左右そりの荷重バランスは変化しない．したがって，本シ

ミュレーションのように左右そりの左右位置を 10∼20[cm]程度の変化の場合，左右そり
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の荷重条件は大きく変化しないため，ターン性に大きな変化が現れないことになる．

本シミュレーションでは，そり位置をパラメータとしたときのそり荷重ターンによる

ターン性を評価した．結論として，そり位置がターン性に影響を与えることが明らかとな

り，特に，前そりと左右そりの前後位置がターン性に影響を与えることがわかった．ま

た，左右そりの左右位置調整は，10∼20[cm]程度の変化では，ターン性に大きく影響しな

いことがわかった．

(a) 前そりの前後位置調整 (b) 左右そりの前後位置調整

(c) 左右そりの左右位置調整

Fig. 4.44 そり位置をパラメータとしたときのそり荷重ターンのターン方位角 β
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(a) 前そりの前後位置調整 (b) 左右そりの前後位置調整

(c) 左右そりの左右位置調整

Fig. 4.45 そり位置をパラメータとしたときのそり荷重ターンの旋回半径 R
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そり位置をパラメータとしたときのスラスタ推力ターンにおけるターン性

そり位置をパラメータとしたときのスラスタ推力ターンによるターン性評価の結果を

Fig. 4.46, Fig. 4.47に示す．

Fig. 4.46はスラスタ推力ターンによるターン方位角 β である．前そり前後位置調整と

左右そり前後位置調整のシミュレーションでは，そり荷重ターンのときと同様に，t =10[s]

において，前そりおよび左右そりが重心位置に近い機体がターン方位角 β が大きく，ター

ン性が良いことがわかる．左右そりの左右位置調整のシミュレーションでは，ターン方位

角 β に大きな差はないものの，左右そりの左右位置 85[cm](RLS Y85cm) の機体条件の

ターン方位角 β が少し大きくなっていることがわかる．

Fig. 4.47はスラスタ推力ターンによる旋回半径 Rである．旋回半径 Rにおいても，前

そり前後位置調整と左右そり前後位置調整のシミュレーションでは，前そりと左右そりが

重心位置に近い機体条件が旋回半径が R が小さく，ターン性が良いことがわかる．一方

で，ターン方位角 β と同様に，左右そりの左右位置調整のシミュレーションでは，左右そ

りの左右位置 85[cm](RLS Y85cm) の機体条件が他の左右そりの左右位置調整機体条件

よりも旋回半径 Rが小さいことから，ターン性が良いことがわかる．

本シミュレーション結果について考察する．前そり前後位置調整と左右そり前後位置調

整のシミュレーションでは，そり位置が重心位置に近い機体条件がターン性が良い結果と

なった．これは，そり位置をパラメータとしたそり荷重ターンのターン性評価の時と同様

であり，そり位置を重心位置に近づけたことにより，そりの反力が高まり，それにより旋

回モーメントが大きくなためである．次に，左右そりの左右そり位置調整のシミュレー

ションについては，左右そりの左右位置 85[cm](RLS Y85cm)の機体条件がターン性が良

い結果となった．これは，左右そりの左右位置調整の機体ではそりの荷重条件が変化しに

くく，さらにそり荷重ターンのような積極的にそり反力を高めるターン方法でないためで

ある．つまり，左右そりの左右位置変化によるそり反力とモーメントアームのバランスに

より，左右そりの左右位置 85[cm](RLS Y85cm)の機体条件がターン性が良い結果となっ

た．

以上の結果より，そり位置をパラメータとしたスラスタ推力ターンのターン性評価で

は，そり位置がターン性に影響を与えることが明らかとなった．また，そり荷重ターンと

同様に，特に前そりと左右そりの前後位置調整がターン性に大きく影響を与え，左右そり

の左右位置調整は左右そり位置の 10∼20[cm]程度の変化では，ターン性には大きく影響

を与えないことがわかった．
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(a) 前そりの前後位置調整 (b) 左右そりの前後位置調整

(c) 左右そりの左右位置調整

Fig. 4.46 そり位置をパラメータとしたときのスラスタ推力ターンのターン方位角 β
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(a) 前そりの前後位置調整 (b) 左右そりの前後位置調整

(c) 左右そりの左右位置調整

Fig. 4.47 そり位置をパラメータとしたときのスラスタ推力ターンの旋回半径 R
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4.6.2 そり位置をパラメータとしたときの直進性

本節では，そり位置をパラメータとしたときの直進性の評価として，以下の 2 つのシ

ミュレーションをおこなう．

・ 直進そり滑走における移動効率

・ 機体に外乱が入ったときの直進安定性

そり位置をパラメータとしたときの直進そり滑走における移動効率

そり位置をパラメータとしたときの直進そり滑走における移動効率のシミュレーション

条件を Table. 4.8に示す．

Table. 4.8 そり位置をパラメータとしたときの直進そり滑走における移動効率のシ

ミュレーション条件

項目 値 単位　

前そり姿勢角 角付け角 0 [deg]

回旋角 0 [deg]

左右そり姿勢角 角付け角 ϕ0 30 [deg]

回旋角 θ0 30 [deg]

400 [mm]

前そり前後位置 (FS X) 機体重心位置からの距離 500 [mm]

600 [mm]

400 [mm]

左右そり前後位置 (RLS X) 機体重心位置からの距離 500 [mm]

600 [mm]

750 [mm]

左右そり左右位置 (RLS Y) 機体重心位置からの距離 850 [mm]

950 [mm]

機体 Xb 軸方向速度 0.5 [m/s]

メインスラスタ噴射時間 0∼10 [s]

シミュレーション時間 10 [s]

シミュレーションの時間刻み 0.001 [s]

重力加速度 1.62 [m/s
2
]
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Fig. 4.48から Fig. 4.51に，そり位置をパラメータとしたときの直進そり滑走におけ

る機体移動軌跡の結果を示す．全てのそり位置の機体条件において，t =0∼10[s] の間で

ターン方位角 β =0[deg]であり機体の直進運動が確認できる．t =10[s]における移動距離

Lは，各そり位置の機体条件で大きな差はない．

Fig. 4.52 に，直進そり滑走における機体 Xb 軸方向そり反力 FS の結果を示す．Fig.

4.52(a) は，前そりの前後位置調整したときのそり反力 FS の結果である．Fig. 4.52(a)

では，前そり前後位置を重心位置から遠くしたほうが，そり反力 FS が負に大きくなる．

これは，前そりが重心位置から遠くなると前そりの荷重が小さくなり，その分，機体後方

にある左右そりの荷重が大きくなるためであり，これにより，左右そりの機体 Xb 軸方向

そり反力 FS が大きくなる．次に，Fig. 4.52(b)の左右そりの前後位置調整をした機体の

そり反力 FS をみると，そり位置が重心位置よりも近いほうがそり反力 FS が大きくなる．

これは，左右そりが重心位置に近いほうが，左右そりにかかる荷重が大きくなり，左右そ

りに大きな反力が作用するためである．最後に，Fig. 4.52(c)の左右そり左右位置調整を

した機体のそり反力 FS をみると，そりの反力 FS に差がない．これは，左右そりの左右

位置を変化させても左右そりの荷重条件がほとんど変わらないためである．

Fig. 4.48 通常そり位置機体の直進運動における機体移動軌跡
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(a) 前そり前後位置 500mm (b) 前そり前後位置 600mm

Fig. 4.49 前そりの前後位置調整機体の直進運動における機体移動軌跡

(a) 左右そり前後位置 500mm (b) 左右そり前後位置 600mm

Fig. 4.50 左右そりの前後位置調整機体の直進運動における機体移動軌跡
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(a) 左右そり左右位置 850mm (b) 左右そり左右位置 950mm

Fig. 4.51 左右そりの左右位置調整機体の直進運動における機体移動軌跡
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(a) 前そりの前後位置調整 (b) 左右そりの前後位置調整

(c) 左右そりの左右位置調整

Fig. 4.52 そり配置をパラメータとしたときの機体 Xb 軸方向そり反力 FS
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そり位置をパラメータとしたときの外乱に対する直進安定性の評価

そり位置をパラメータとしたときの外乱に対する直進性評価をおこなう．4.5節のそり

姿勢をパラメータとしたときの直進評価のときと同様に，そり荷重ターンの機体において

t =1.5∼1.6[s]の間サブスラスタを噴き，左右そりの反力に差をつけることで外乱を表現

し，その後のそり滑走をみる．

Table. 4.8にそり位置をパラメータとしたときの外乱に対する直進安定性評価のシミュ

レーション条件を示す．

Table. 4.9 そり位置をパラメータとしたときの外乱に対する直進安定証評価のシミュ

レーション条件

項目 値 単位　

前そり姿勢角 角付け角 0 [deg]

回旋角 0 [deg]

左右そり姿勢角 角付け角 ϕ0 30 [deg]

回旋角 θ0 30 [deg]

400 [mm]

前そり前後位置 (FS X) 機体重心位置からの距離 500 [mm]

600 [mm]

400 [mm]

左右そり前後位置 (RLS X) 機体重心位置からの距離 500 [mm]

600 [mm]

750 [mm]

左右そり左右位置 (RLS Y) 機体重心位置からの距離 850 [mm]

950 [mm]

機体 Xb 軸方向速度 0.5 [m/s]

メインスラスタ噴射時間 0∼30 [s]

サブスラスタ噴射時間 1.5∼1.6 [s]

シミュレーション時間 30 [s]

シミュレーションの時間刻み 0.001 [s]

重力加速度 1.62 [m/s
2
]
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Fig. 4.53∼Fig. 4.56に，機体に外乱が入った時の直進運動における機体移動軌跡の結

果を示す．Fig. 4.53は，通常のそり位置機体の機体移動軌跡であり，t =1.5[s]で機体に

外乱が入ったあとターン方位角 β が変化するが，その後直進運動に復帰していることがわ

かる．Fig. 4.54は，前そりの前後位置を重心位置から 500[mm]，600[mm]としたときの

機体移動軌跡である．Fig. 4.54の結果より，t =1.5[s]で機体に外乱が入ったあとにター

ン運動に移行していることが確認できる．Fig. 4.55は，左右そりの前後位置を重心位置

から 500[mm]，600[mm]としたときの機体移動軌跡である．Fig. 4.55より，t =1.5[s]で

機体に外乱が入ったあと，ターン方位角 β が変化するが，その後，直進運動に復帰してい

る．Fig. 4.56は，左右そりの左右位置を重心位置から 850[mm]，950[mm]としたときの

機体移動軌跡である．Fig. 4.56より，t =1.5[s]で機体に外乱が入ったあとに機体のター

ン方位角 β が変化しているが，その後，直進運動に復帰している．また，Fig. 4.56では，

左右そりの左右位置を重心位置から遠ざけた機体ほど，t =30[s]におけるターン方位角 β

が大きくなっていることがわかる．

Fig. 4.57 は，機体 Zb 軸回りの角速度 ωZ であり，負の値が右ターン方向の角速度と

なっている．Fig. 4.57(a)は，前そりの前後位置調整をした機体の角速度 ωZ の結果であ

る．Fig. 4.57(a)より，前そりの前後位置を重心位置から 500[mm]，600[mm]とした機

体は，t =1.5[s]以降で角速度が負方向に大きくなり，その後一定の角速度となっており，

機体がターン運動となっていることがわかる．Fig. 4.57(b)の左右そりの前後位置調整を

した機体，さらに Fig. 4.57(c)の左右そりの左右位置調整した機体では，t =1.5[s]で外

乱を入れたあと，角速度が負方向に大きくなるが，その後，角速度が 0[deg/s]で一定にな

る．つまり，外乱が入ったあとに，機体が直進運動に復帰している．
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Fig. 4.53 通常そり位置機体の外乱が入った時の直進運動における機体移動軌跡

(a) 前そり前後位置 500mm (b) 前そり前後位置 600mm

Fig. 4.54 前そりの前後位置調整機体の外乱が入った時の直進運動における機体移動軌跡
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(a) 左右そり前後位置 500mm (b) 左右そり前後位置 600mm

Fig. 4.55 左右そりの前後位置調整機体の外乱が入った時の直進運動における機体移動軌跡

(a) 左右そり左右位置 850mm (b) 左右そり左右位置 950mm

Fig. 4.56 左右そりの左右位置調整機体の外乱が入った時の直進運動における機体移動軌跡



134 第 4章 小型着陸機モデルによるそり滑走シミュレーション

(a) 前そりの前後位置調整 (b) 左右そりの前後位置調整

(c) 左右そりの左右位置調整

Fig. 4.57 そり配置をパラメータとしたときの外乱に対する直進性評価における機体

Zb 軸回りの角速度 ωZ
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そり位置をパラメータとしたときの外乱に対する直進安定性評価の考察

そり位置をパラメータとした外乱に対する直進性評価の結果では，前そりの前後位置を

500[mm]，600[mm] とした条件のみ外乱入力後にターン運動に移行した．この原因につ

いて考察するために，4.5.2項のそり姿勢をパラメータとした外乱に対する直進性評価の

考察のときと同様に，そりに作用する反力の合力 F の着力点と機体重心位置の関係 (Fig.

4.34)を調べる．

各そり位置条件によるそり反力の合力の着力点座標 rx，ry の時間履歴の結果を Fig.

4.58から Fig. 4.61に示す．そり姿勢をパラメータとした外乱に対する直進性評価の考察

の時と同様に，外乱入力後にターン運動に移行する前そり前後位置 500[mm]と前そり前

後位置 600[mm] は，そり合力の着力点座標値 ry が負となっている．さらに，外乱入力

後にそり合力の着力点座標値 rx が正となる箇所がある．これは，外乱入力後に機体が前

そり荷重になっていることを表している．前そり前後位置 500[mm] と 600[mm] の機体

条件は，前そり前後位置 400[mm]の機体よりも重心位置からそりが遠いため，基本的に

は，前そり荷重が小さく，前そりの反力は小さい．しかし，前そり前後位置 500[mm]と

600[mm]の機体条件では，外乱入力後に前そり荷重が起こるために，前そりによるターン

を増長する旋回モーメントが作用し，その後ターン運動に移行することになる．したがっ

て，前そり前後位置 500[mm]，600[mm]の機体は不安定な機体となっており，外乱入力

後から rx =0，ry =0になるまでの過渡状態において外乱入力後にターン運動に移行する

機体特性となっている．一方で，Fig. 4.60 の左右そりの前後位置調整機体と Fig. 4.61

の左右そりの左右位置調整機体は，外乱入力後にそり合力の着力点座標 ry が正となって

いるため，外乱入力後の過渡状態において機体が直進運動に復帰する機体特性となってい

る．

これらの結果より，そり位置をパラメータとした外乱に対する直進性では，そり位置が

外乱に対する直進性に影響があることがわかり，特に前そりの前後位置が直進性に影響を

与えることがわかった．
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Fig. 4.58 通常のそり位置機体条件におけるそり合力の着力点座標値

(a) 前そり前後位置 500mm (b) 前そり前後位置 600mm

Fig. 4.59 前そりの前後位置を変化させた機体条件におけるそり合力の着力点座標値
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(a) 左右そり前後位置 500mm (b) 左右そり前後位置 600mm

Fig. 4.60 左右そりの前後位置を変化させた機体条件におけるそり合力の着力点座標値

(a) 左右そり左右位置 850mm (b) 左右そり左右位置 950mm

Fig. 4.61 左右そりの左右位置を変化させた機体条件におけるそり合力の着力点座標値
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4.6.3 そり位置がそり滑走性に与える影響のまとめ

本節では，そり位置をパラメータとしたときのターン性と直進性を評価した．

そり位置をパラメータとしたときのターン性については，前そりの前後位置，左右そり

の前後位置と左右位置を変化させた機体条件において，そり荷重ターンとスラスタ推力

ターンによるターン性を確認した．そり荷重ターンとスラスタ推力ターンのどちらにおい

ても，前そりの前後位置調整機体と左右そりの前後位置調整機体では，そり位置が重心位

置に近い機体がターン性が良くなる結果となった．これは，そり位置変化によって，各そ

りの荷重条件が変化するためである．一方で，左右そり左右位置調整機体においては，左

右そりの左右位置でそりの荷重条件が変化しないため，ターン性は大きく変化しない．

そり位置をパラメータとしたときの直進性評価では，直進そり滑走における移動効率と

外乱が入ったときの直進安定性を評価した．直進そり滑走における移動効率では，そり位

置変化が移動効率に影響を与えることを確認した．特に，前そりの前後位置を重心位置か

ら遠ざけると，左右そりのそり反力が大きくなり，それにより全体として機体 Xb 軸方向

のそり反力 FS が大きくなり，移動効率が悪くなる．次に，機体に外乱を入れたときの直

進安定性については，そり位置が直進性に影響を与えることがわかった．特に，前そりの

前後位置を重心位置から遠くすると，外乱入力後の機体が不安定な状態となり，前そり荷

重が起こることにより機体がターン運動に移行するようになる．そり合力の着力点と重心

位置の関係についても，前そりの前後位置を重心位置から遠くした機体は，外乱入力後に

ターン運動を増長するような特性となることが確認された．したがって，前そりの位置が

外乱が入ったときの直進安定性に影響を与えることになる．次に，左右そりの前後位置と

左右位置を変化させた場合は，外乱が入ったあとのターン方位角 β に変化は生じるが，そ

の後，直進運動に復帰する．そり合力の着力点と重心位置の関係についても，機体を直進

運動に復帰する特性があることを確認した．

以上のことから，そり位置はターン性に影響を与えることが確認された．特に，本論文

の機体においては，前そりの前後位置が外乱に対する直進安定性に影響することから，機

体設計の際には，事前にそり合力の着力点と重心位置の関係を調べて，そり位置を決定す

ることが重要となる．
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4.7 左右そりの姿勢角差によるターン

本研究ではそり姿勢を左右対称で固定状態とした機体を提案し，その機体によるそり滑

走のターン方法を提案している．一方で，雪上のスキー滑走のように左右のそり姿勢を独

立に変化させて滑走する方法もある．そこで本節では，左右のそりに姿勢角差をつけた場

合のターンを評価し，将来的に左右そりの姿勢を独立に制御したターンが可能かを調査

する．

4.7.1 左右そりの角付け角の差がターンに与える影響

Fig. 4.62に示すように，右そりの角付け角を変化させ，左右のそりの角付け角に差をつ

けた時のそり滑走を評価する．本シミュレーションにおけるそりの姿勢角条件を Table.

4.10に示す．前そりと左そりの角付け角，回旋角，および右そりの回旋角は Table. 4.10

の値で固定状態とする．なお，本シミュレーションでは，サブスラスタ推力は使用しない．

Fig. 4.62 右そりの角付け角調整
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Table. 4.10 左右そりに角付け角差をつけたときのシミュレーション条件

項目 値 単位　

前そり 角付け角 0 [deg]

回旋角 0 [deg]

右そり 角付け角 15, 45 [deg]

回旋角 30 [deg]

左そり 角付け角 30 [deg]

回旋角 30 [deg]

機体 Xb 軸方向速度 0.5 [m/s]

メインスラスタ噴射時間 0∼10 [s]

シミュレーション時間 10 [s]

シミュレーションの時間刻み 0.001 [s]

重力加速度 1.62 [m/s
2
]
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左右そりに角付け角差をつけたときののそり滑走シミュレーションの結果：右そり角付け

角 15[deg]

右そり角付け角 15[deg]のシミュレーション結果を Fig. 4.63，Fig. 4.64に示す．

Fig. 4.63は機体移動軌跡である．Fig. 4.63より，機体が左ターンしていることが確認

できる．

Fig. 4.64は機体に作用する旋回モーメントであり，正の値が左ターン方向の旋回モー

メントである．Fig. 4.64より，t =0∼2.5[s]において，機体に作用する全旋回モーメント

TZ は左ターン方向の旋回モーメントとなっており，t =2.5[s] 以降で 0[Nm] となる．ま

た，右そりには右ターン方向の旋回モーメントが働き，左そりに左ターン方向の旋回モー

メントが働いている．前そりは，t=0∼0.6[s] において右ターン方向の旋回モーメントで

あり，t=0.6[s]以降は左ターン方向の旋回モーメントとなっている．これらの結果より，

ターン初期において左そりの左ターンの旋回モーメントが前そりと右そりの右ターンの旋

回モーメントよりも大きいため，全体として機体に左ターンの旋回モーメントが働き，機

体が左ターンしている．これは，右そりのエッジ角 15[deg]のそり反力よりも，左そりの

エッジ角 30[deg]のそり反力が高いためである．これは 3.4節のそり反力関数 αX と αY

からも確認でき，エッジ角が大きいほうがそり反力関数 αX と αY が大きな値をとるた

め，そりの反力が大きくなる．

Fig. 4.63 右そり角付け角 15[deg]のそり滑走における機体移動軌跡と速度ベクトル
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Fig. 4.64 右そり角付け角 15[deg]のそり滑走における旋回モーメント
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左右そりに角付け角差をつけたときののそり滑走シミュレーションの結果：右そり角付け

角 45[deg]

右そりの角付け角を 45[deg]に設定したそり滑走シミュレーションの結果を Fig. 4.65，

Fig. 4.66に示す．

Fig. 4.65は機体移動軌跡の結果である．Fig. 4.65より機体の右ターンが確認できる．

Fig. 4.66は機体に作用する旋回モーメントであり，負の値が右ターン方向の旋回モー

メントである．Fig. 4.66より，機体に作用する全旋回モーメント TZ は，t =0∼1.2[s]に

おいて右ターン方向の旋回モーメントであり，t =1.2∼2.5[s]において左ターン方向の旋

回モーメントとなり，その後 0[Nm]で推移している．また，t =0∼1.2[s]のターン初期に

おいて，右そりには右ターン方向の旋回モーメントが働き，左そりには左ターン方向の旋

回モーメントが働く．前そりは，t =0∼0.7[s] で左ターン方向の旋回モーメントであり，

t =0.7[s] 以降は右ターン方向の旋回モーメントとなっている．全体として，右そりの右

ターン方向の旋回モーメントが左そりや前そりの左ターンの旋回モーメントよりも大きい

ことで，機体に右ターン方向の旋回モーメントが働き，機体が右ターンしている．右そり

の右ターンの旋回モーメントが左そりの左ターンの旋回モーメントよりも値が大きくなる

のは，エッジ角を 45[deg]とした右そりに左そりよりも大きな反力が働くためである．

Fig. 4.65 右そり角付け角 45[deg]のそり滑走における機体移動軌跡と速度ベクトル
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Fig. 4.66 右そり角付け角 45[deg]のそり滑走における旋回モーメント
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4.7.2 左右のそりの回旋角の差がターンに与える影響

本節では，左右のそりの回旋角に差をつけた場合のそり滑走のターン性を評価する．

Fig. 4.67のように右そりの回旋角を Table. 4.11の範囲で調整する．前そりと左そりの

角付け角と回旋角，右そりの角付け角は Table. 4.11の値で固定状態とする．なお本節に

おいても，サブスラスタは利用せず，そり反力により機体がターンできるかを評価する．

Fig. 4.67 右そりの回旋角調整

Table. 4.11 左右そりに回旋角差をつけたときのシミュレーション条件

項目 値 単位　

前そり 角付け角 0 [deg]

回旋角 0 [deg]

右そり 角付け角 30 [deg]

回旋角 15, 45 [deg]

左そり 角付け角 30 [deg]

回旋角 30 [deg]

機体 Xb 軸方向速度 0.5 [m/s]

メインスラスタ噴射時間 0∼10 [s]

シミュレーション時間 10 [s]

シミュレーションの時間刻み 0.001 [s]

重力加速度 1.62 [m/s
2
]
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左右そりに回旋角差をつけたときのそり滑走シミュレーションの結果：右そり回旋角

15[deg]

Fig. 4.68，Fig. 4.69に右そりの回旋角を 15[deg]とし左右そりに回旋角差をつけた場

合のそり滑走シミュレーションの結果を示す．

Fig. 4.68は，機体移動軌跡であり，機体の右ターン運動が確認できる．

Fig. 4.69は，機体に働く旋回モーメントであり，負の値が右ターン方向の旋回モーメ

ントである．Fig. 4.69より，機体に働く全旋回モーメント TZ は，t =0∼1.2[s]で右ター

ン方向の旋回モーメントとなっている．これは，右そりの右ターン方向の旋回モーメント

が，前そりや左そりの左ターン方向の旋回モーメントよりも大きいためである．

Fig. 4.68 右そり回旋角 15[deg]のそり滑走における機体移動軌跡と速度ベクトル

Fig. 4.69 右そり回旋角 15[deg]のそり滑走における旋回モーメント
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左右のそりに回旋角差をつけた場合のそり滑走シミュレーションの結果：右そり回旋角

45[deg]

Fig. 4.70，Fig. 4.71に右そり回旋角 45[deg]とし左右そりに回旋角差をつけた場合の

そり滑走シミュレーションの結果を示す．

Fig. 4.70は，機体移動軌跡である．Fig. 4.70より，機体の左ターンが確認できる．

Fig. 4.71は，機体に作用する旋回モーメントであり，正の値が左ターン方向の旋回モー

メントである．Fig. 4.71より，機体に作用する全旋回モーメント TZ は，t =0∼1.5[s]で

左ターン方向の旋回モーメントとなている．これは，左そりによる左ターン方向の旋回

モーメントが，前そりと右そりによる右ターン方向の旋回モーメントよりも大きいため，

全体として左ターン方向の旋回モーメントとなっている．

Fig. 4.70 右そり回旋角 45[deg]のそり滑走における機体移動軌跡

Fig. 4.71 右そり回旋角 45[deg]のそり滑走における旋回モーメント
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4.7.3 左右そりの姿勢角差がそり滑走に与える影響のまとめ

本節では，左右そりに姿勢角差をつけた場合のそり滑走性を評価した．結果として，左

右そりに姿勢角差をつけた場合，左右そりの反力が大きいほうに大きな旋回モーメントが

作用し，反力の大きなそりの方向に機体がターンする．

本解析により，左右のそりに姿勢角差をつけることで機体がターン運動できることがわ

かった．したがって，左右そりを独立に制御することにより，機体を希望の方向へターン

運動させることは可能である．
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4.8 小型着陸機モデルによるそり滑走シミュレーションのま

とめ

本章では，本研究で提案する機体とターン方法の有効性，さらにそり滑走性向上のため

にそり姿勢とそり位置がそり滑走性に与える影響を明らかとすることを目的とし，以下の

項目に対するそり滑走シミュレーションを実施した．

項目 1 提案したターン方法の評価

項目 2 そり姿勢がそり滑走性に与える影響の評価

項目 3 そり位置がそり滑走性に与える影響の評価

項目 4 左右そりの姿勢角差によるターンの評価

上記項目のそり滑走シミュレーションで明らかとなったことを以下にまとめる．

・本研究で提案するそり荷重ターンとスラスタ推力ターンのどちらも希望の方向への

ターンが可能である．

・そりの姿勢はそり滑走性に影響を与える．そり姿勢とターン性の関係としては，そ

り反力が大きくなるそりの姿勢角がターン性が良くなる．一方，直進性について

は，そり反力が小さいほうが移動効率が良い．したがって，ターン性と移動効率に

は相反する関係があり，機体設計のときにそり姿勢を設定する際にはターン性と移

動効率のトレードオフが必要である．さらに直進そり滑走中に機体に外乱が入った

あとの直進安定性については，そり反力が大きなそり姿勢は外乱入力後に前そり荷

重となり，前そりのターンを増長する旋回モーメントが高まることで直進運動に復

帰しなくなる場合がある．そのため，機体設計の際には，外乱に対する直進安定性

を確保するためにそり合力の着力点と重心位置の関係を把握しておくこと，また前

そりの反力が高くなりすぎないように，そり姿勢，前そり形状，前そりの材質など

を選択することが重要となる．

・機体のそり位置はそり滑走性に影響を与える．特に，そり位置変化が直進性に影響

する．各そり位置変化の中でも，前そりの前後位置が機体重心位置から遠くなる

と，直進そり滑走中に外乱が入ったあと，機体が不安定となり，前そり荷重となる

ことで機体がターン運動に移行しやすくなる．したがって，機体設計の際には，外

乱に対する直進安定性を確保するために，そり合力の着力点と重心位置の関係を確

認してそり位置を決定する必要がある．

・左右のそりに姿勢角差をつけることでサブスラスタ推力を利用せずにターンでき

る．したがって，左右そりの姿勢を独立に制御することで希望の方向に機体をター
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ンさせることは可能である．

以上のことから，本研究で提案する機体とターン方法の有効性が示され，さらにそり姿

勢，そり位置がそり滑走性に与える影響が明らかとなり，またそり姿勢とそり位置を決定

する際の指針を示すことができた．
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第 5章

そり滑走シミュレーションの妥当性
評価

5.1 小型そり滑走実験機による自走そり滑走実験

4章のそり滑走シミュレーションの妥当性評価のために，小型そり滑走実験機による自

走そり滑走実験をおこなった．この実験では，2章で提案したそり荷重ターンを実証し，

実験結果とシミュレーション結果を比較し評価する．

5.1.1 小型そり滑走実験機による自走そり滑走実験の実験方法

小型そり滑走実験機を砂上でそり滑走をさせ，そのときの機体のそり滑走運動とそりに

作用する反力を計測する (Fig. 5.1)．実験場所は 3.5節のそり滑走実験で利用した宇宙探

査実験棟の宇宙探査フィールドの砂斜面である．機体のそり滑走運動の計測は宇宙探査実

験棟のモーションキャプチャシステム (Optitrack)を利用し，そりに作用する反力は小型

そり滑走実験機の左そり部に取り付けたロードセルにより計測する．小型そり滑走実験機

の自走はダクテッドファンによる推力と宇宙探査フィールドの砂斜面を利用することで実

現する．ダクテッドファンはラジコン飛行機に利用される推進用電動ファンであり，プロ

ポ操作により推力制御が可能である．このダクテッドファン推力と宇宙探査フィールドの

砂斜面を利用することで小型そり滑走実験機の自走によるそり滑走が可能となる．
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Fig. 5.1 小型そり滑走実験機の自走そり滑走実験の概要図

そり荷重ターンの方法

2章で提案したそり荷重ターンはサブスラスタ推力により左右のそりへ荷重し，機体を

ターンさせるものである．本実験では，サブスラスタ推力の代わりに，そり上部に錘を

載せることで，片側のそりへ荷重しターンを実現する（Fig.5.2)．そりの上部に錘を載せ

て片側のそりの反力を大きくすることで，左右のそりに反力差をつけて機体をターンさ

せる．

Fig. 5.2 そり荷重ターンのための左そり上部への錘搭載
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そり滑走のターン評価方法

本実験のそり滑走のターン評価方法は，機体の慣性座標系における位置変化と Fig. 5.3

に示すそり滑走開始時点と終了時点のターン方位角 β により評価する．Fig. 5.3 のター

ン方位角 β は，小型そり滑走実験機に固定した機体固定座標系のXb 軸ベクトルを利用し

て求める．そり滑走開始時点の Xb1 軸ベクトルを地平面へ射影してできる X ′
b1 ベクトル

とそり滑走終了時点の Xb2 軸ベクトルを地平面へ射影してできる X ′
b2 ベクトルの間の角

度をターン方位角 β とする．ターン方位角 β は右ターン方向を正とする．

(a) 小型そり滑走実験機のそり滑走開始時とそり滑走終了時の
機体固定座標系

(b) ターン方位角 β

Fig. 5.3 ターン評価のためのターン方位角 β
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5.1.2 小型そり滑走実験機による自走そり滑走実験の実験機器

本実験で利用した実験機器について説明する．

小型そり滑走実験機

小型そり滑走実験機は 3.5節の反力モデル妥当性評価実験で使用した小型そり滑走実験

機にダクテッドファンによる推進系を搭載したものを利用した．Fig. 5.4 にダクテッド

ファン推進系を追加した小型そり滑走実験機を示す．ダクテッドファンは機体後部に 2つ

搭載した．左右のそりは，そり滑走中に逆エッジをおこさないよう Fig.5.4(d) のような

形状とし，さらに，滑りやすさを高めるために各そりの底面にテフロンテープを貼り付け

た．

Table. 5.1に小型そり滑走実験機に搭載する機器の仕様，および計測系の仕様を示す．

Table. 5.1 小型そり滑走実験機による自走そり滑走実験の実験機器の仕様

機器名称 値 単位　

そり反力計測用ロードセル計測範囲 0 ∼ 100 [N]

（レプトリノ製 CFS034SA101）

ダクテッドファン推力 15 ∼ 17 [N]

LiPoバッテリー（ダクテッドファン用） 22.2 [V]

LiPoバッテリー（ロードセル用） 14.8 [V]

データロガー

(KEYENCE製 NR2000)

モーションキャプチャシステム

(Optitrack製)
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(a) 正面からの写真 (b) 後部からの写真

(c) 機体内部 (d) 左右のそり形状

(e) 計測系と推進系の構成

Fig. 5.4 ダクテッドファンを搭載した小型そり滑走実験機
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ダクテッドファン推力測定

そり滑走実験前に Fig. 5.5 に示す計測装置によりダクテッドファン単体で推力計測を

した．Fig. 5.6はダクテッドファンの推力計測結果である．Fig. 5.6に示すように，ダク

テッドファン推力はおよそ 15[N]であった．

(a) ダクテッドファン推力計測システム (b) 推力計測システム概要図

Fig. 5.5 ダクテッドファン推力計測システム

(a) ダクテッドファン R (b) ダクテッドファン L

Fig. 5.6 ダクテッドファン推力計測
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5.1.3 小型そり滑走実験機による自走そり滑走実験の実験条件

本実験では，そり荷重によるターンの実証確認をするために以下の 3つのそり滑走をお

こなった．本実験の条件を Table. 5.2に示す．

� 直滑降

� 錘を利用した右そり荷重による右ターン

� 錘を利用した左そり荷重による左ターン

Table. 5.2 小型そり滑走実験機による自走そり滑走実験の実験条件

項目 値 単位　

前そりの姿勢 角付け角 0 [deg]

回旋角 0 [deg]

左右のそりフラット部の姿勢 角付け角 6 [deg]

回旋角 15 [deg]

左右のそりエッジ部の姿勢 角付け角 46 [deg]

回旋角 15 [deg]

錘 0 , 2 [kg]

モーションキャプチャシステム サンプリングレート 100 [fps]

（オプティトラック） 　

データロガー　 サンプリングレート 20 [ms]

ダクテッドファン R 推力 15 [N]

ダクテッドファン L 推力 15 [N]
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5.1.4 小型そり滑走実験機による自走そり滑走実験の実験結果

実験結果を示すために，Fig. 5.7のように座標系を定義する．

Fig. 5.8から Fig 5.10に各実験ケースのそり滑走の様子を示す．また，Fig. 5.11に直

滑降，Fig. 5.12に右ターン，Fig. 5.13に左ターンの実験における機体位置変化，ターン

方位角変化 β，左そりに作用する反力を示す．機体位置変化は，慣性座標系Xi − Yi −Zi

における機体重心位置変化をX,Y, Z で表している．ターン方位角変化 β は，右ターン方

向を正としている (Fig. 5.3)．左そりに作用する反力は，Fig. 5.7(b) の左そり固定座標

系 XS − YS − ZS に従う．

(a) 慣性座標系と機体固定座標系 (b) 左そり固定座標系

Fig. 5.7 小型そり滑走実験機の自走そり滑走実験の座標系定義
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小型そり滑走実験機のそり滑走の様子

Fig. 5.8 小型そり滑走実験機の直滑降運動

Fig. 5.9 小型そり滑走実験機の右そり荷重による右ターン運動
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Fig. 5.10 小型そり滑走実験機の左そり荷重による左ターン運動
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小型そり滑走実験機の直滑降運動の実験結果

(a) 機体位置変化

(b) ターン方位角変化 β

(c) 左そりの反力

Fig. 5.11 小型そり滑走実験機の直滑降運動の実験結果



162 第 5章 そり滑走シミュレーションの妥当性評価

小型そり滑走実験機の右ターン運動の実験結果

(a) 機体位置変化

(b) ターン方位角変化 β

(c) 左そりの反力

Fig. 5.12 小型そり滑走実験機の右ターン運動の実験結果
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小型そり滑走実験機の左ターン運動の実験結果

(a) 機体位置変化

(b) ターン方位角変化 β

(c) 左そりの反力

Fig. 5.13 小型そり滑走実験機の左ターン運動の実験結果
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5.1.5 小型そり滑走実験機による自走そり滑走実験の考察とまとめ

本節では，小型そり滑走実験機による自走そり滑走実験により，2章で提案したそり荷

重ターンの実証確認をおこなった．以下，それぞれの実験結果について考察する．

Fig. 5.8 の機体の直滑降では，機体が直進して滑降していることが確認できる．さら

に，Fig. 5.9, Fig. 5.10の右ターンと左ターンでは，そり上部に錘 2kgを載せ，錘を載せ

た側のそりの反力を高め，機体をターンさせることを試みた．Fig. 5.9, Fig. 5.10より錘

を載せた側へ機体がターンしていることが確認できる．

次に，モーションキャプチャシステム，およびロードセルにより計測した結果をみる．

Fig. 5.11の直滑降の実験結果では，機体が t=0[s]からそり滑走を始め，t=4.8[s]でそり

滑走を終了している．Fig. 5.11(a)の直滑降のケースにおける機体位置変化では，機体が

進行方向である慣性座標系 Xi 方向へ 4.5[m] ほど進んでいることが確認できる．さらに

斜面を滑降したことで，慣性座標系 Zi 方向の高さ Z が 1.3[m]ほど低下している．また，

横方向の移動量 Y はおおよそ 0[m]で推移している．Fig. 5.11(b)のターン方位角変化 β

もおおよそ 0[deg]であり，機体が直進していることが確認できる．Fig. 5.11(c)の左そり

の反力をみると，そり滑走中はおおよそ一定の反力が作用していることがわかる．

次に，Fig. 5.12の右ターンのケースをみる．Fig. 5.12は t=0[s]で機体がそり滑走し，

t=5[s]付近でそり滑走を終了している．Fig. 5.12(a)の右ターンの機体位置変化 β では，

直滑降のケースとは異なり，横方向の移動量 Y が 0.5[deg]ほど負側へ変化しており，機

体右方向へ移動していることが確認できる．さらに，Fig. 5.12(b) のターン方位角変化

β においても，そり滑走開始から終了までで 50[deg] ほど機体がターンしている．Fig.

5.12(c)の FZ をみると，そり滑走開始時は FZ=30[N]程度であるが，そり滑走に伴って，

FZ が 40∼50[N] 程度まで大きくなっていることが確認できる．これは右ターンにより，

左そり側が斜面の谷側となるため機体が谷側の左そりへ荷重し，左そりの反力 FZ が大き

くなる．

次に，Fig. 5.13の左ターンのケースをみる．Fig. 5.13では t=0[s]でそり滑走を開始

し，t=5.5[s]付近でそり滑走を終了している．まず，Fig 5.13(a)の横方向移動量 Y がそ

り滑走により 0.5[m]ほど正側へ変化しており，これは機体が左方向へ移動していること

を表している．次に，Fig. 5.13(b) のターン方位角変化 β をみると，そり滑走開始から

終了までで-40[deg]ほど変化しており，機体が左ターンしていることが確認できる．Fig.

5.13(c)の左そりの反力は，t=0[s]のそり滑走開始時に FZ=40[N]程度となっており，直

滑降や右ターンのケースと比較して，高い値となっている．これは，左そり上部に錘を載

せたためである．さらに，t=2.5∼3[s] 付近で FZ が大きく低下している．これは機体の

左ターンに伴い，左そりが斜面の山側へ位置するために，そりの荷重が抜け，左そりの
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反力が低下するためである．次に，左そり反力 FX と FY をみると，t=0∼2[s]のそり滑

走初期において FX=-25[N]前後，FY =-5[N]前後である．これを他の実験ケースと比較

すると，FY は各実験ケースともに-5[N]前後であり，各実験ケースで差はない．しかし，

FX については，直滑降および右ターンのケースでは FX=-15[N]前後であり，明らかに

左ターンのケースの方が FX が負側に大きい．つまり，錘による左そりへの荷重により，

左そりに作用する反力 FX が負側に大きくなることで機体の左ターンが行われていること

がわかる．

本実験により，提案したそり荷重ターンが実機においても実現可能であり，さらにそり

に作用する反力の計測結果から，そりに作用する反力を高めて機体がターンできることが

実証された．
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5.2 小型そり滑走実験機の自走そり滑走実験条件によるそり

滑走シミュレーション

5.1 節の自走そり滑走実験の実験条件によるそり滑走シミュレーションおこない，シ

ミュレーションと実験の機体運動を比較することでシミュレーションの妥当性評価をおこ

なう．したがって，そり滑走実験と同様に以下のそり滑走のシミュレーションをする．

� 直滑降

� 錘を利用した右そり荷重による右ターン

� 錘を利用した左そり荷重による左ターン

5.2.1 小型そり滑走実験機による自走そり滑走実験における砂斜面の斜度

小型そり滑走実験機による自走そり滑走実験の各実験ケースにおける砂斜面の斜度を

Table.5.3 に示す．Table. 5.3 の斜度は，モーションキャプチャのマーカーを砂斜面に

1[m]間隔でおき，それぞれのマーカー間で斜度を求め，それを平均化したものである．

Table. 5.3 小型そり滑走実験機による自走そり滑走実験における砂斜面の斜度

実験ケース 値 単位

直滑降 　 17.12 [deg]

右ターン 　 16.71 [deg]

左ターン 　 16.85 [deg]
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5.2.2 各実験ケースにおける機体条件

小型そり滑走実験機の各部寸法を Fig. 5.14に示す．図中の記号は Table. 5.4，Table.

5.5，Table.5.6 の表と対応している．直滑降のそり滑走シミュレーションの機体条件を

Table. 5.4，錘を利用した右そり荷重による右ターンのそり滑走シミュレーションの機体

条件を Table. 5.5に，錘を利用した左そり荷重による左ターンのそり滑走シミュレーショ

ンの機体条件を Table. 5.6に示す．

Fig. 5.14 そり滑走実験機の各部寸法
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Table. 5.4 直滑降のケースにおける機体条件

　　　　　　　　　　　　　　　　項目 値 単位　

質量 m 13.75 [kg]

Jx 0.360 [kgm2]

慣性モーメント Jy 0.644 [kgm2]

Jz 0.597 [kgm2]

LF 0.279 [m]

LR 0.170 [m]

そり滑走実験機 WR 0.139 [m]

（錘なし） 機体各部寸法 WL 0.139 [m]

WTR 0.077 [m]

WTL 0.077 [m]

HF 0.235 [m]

HR 0.190 [m]

HT 0 [m]

前そりの姿勢 角付け角 ϕF 0 [deg]

回旋角 θF 0 [deg]

左右のそり姿勢 角付け角 ϕR, ϕL 6 [deg]

回旋角 θR, θL 15 [deg]
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Table. 5.5 錘を利用した右そり荷重による右ターンのケースにおける機体条件

　　　　　　　　　　　　　　　　項目 値 単位　

質量 m 15.75 [kg]

Jx 0.440 [kgm2]

慣性モーメント Jy 0.747 [kgm2]

Jz 0.728 [kgm2]

LF 0.270 [m]

LR 0.179 [m]

そり滑走実験機 WR 0.129 [m]

（錘 2kg右側） 機体各部寸法 WL 0.149 [m]

WTR 0.067 [m]

WTL 0.087 [m]

HF 0.206 [m]

HR 0.161 [m]

HT 0.024 [m]

前そりの姿勢 角付け角 ϕF 0 [deg]

回旋角 θF 0 [deg]

左右のそり姿勢 角付け角 ϕR, ϕL 6 [deg]

回旋角 θR, θL 15 [deg]
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Table. 5.6 錘を利用した左そり荷重による左ターンのケースにおける機体条件

　　　　　　　　　　　　　　　　項目 値 単位　

質量 m 15.75 [kg]

Jx 0.446 [kgm2]

慣性モーメント Jy 0.725 [kgm2]

Jz 0.691 [kgm2]

LF 0.270 [m]

LR 0.179 [m]

そり滑走実験機 WR 0.154 [m]

（錘 2kg左側） 機体各部寸法 WL 0.124 [m]

WTR 0.092 [m]

WTL 0.062 [m]

HF 0.207 [m]

HR 0.162 [m]

HT 0.023 [m]

前そりの姿勢 角付け角 ϕF 0 [deg]

回旋角 θF 0 [deg]

左右のそり姿勢 角付け角 ϕR, ϕL 6 [deg]

回旋角 θR, θL 15 [deg]
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5.2.3 そり滑走実験条件によるそり滑走シミュレーション上の機体モデル

シミュレーション上の機体を Fig. 5.15に示す．機体の質量特性は，Table. 5.4, Table.

5.5, Table. 5.6の各実験ケースに従う．

(a) 前部 (b) 後部

Fig. 5.15 シミュレーション上の小型そり滑走実験機モデル
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5.2.4 小型そり滑走実験機の自走そり滑走実験条件によるそり滑走シミュ

レーションの結果

小型そり滑走実験機の自走そり実験の実験条件によるそり滑走シミュレーションをおこ

なった．結果を Fig. 5.16から Fig. 5.21に示す．

小型そり滑走実験機の自走そり滑走実験条件による直滑降のシミュレーション結果

小型そり滑走実験機の自走そり滑走実験条件による直滑降のシミュレーション結果を

Fig. 5.16，Fig. 5.17に示す．Fig. 5.16はシミュレーション上の直滑降運動である．Fig.

5.17 はシミュレーション結果と実験結果の比較であり，Fig. 5.17(a) が機体位置変化，

Fig. 5.17(b)がターン方位角変化 β，Fig. 5.17(c)が左そりの反力である．

Fig. 5.16 直滑降のケースにおける機体運動の様子
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(a) 機体位置変化 (b) ターン方位角変化 β

(c) 左そりの反力

Fig. 5.17 直滑降のケースにおけるそり滑走実験とそり滑走シミュレーションの比較
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小型そり滑走実験機の自走そり滑走実験条件による右ターンのシミュレーション結果

小型そり滑走実験機の自走そり滑走実験条件による右ターンのシミュレーション結果を

Fig. 5.18，Fig. 5.19 に示す．Fig. 5.18 はシミュレーション上の右ターン運動である．

Fig. 5.19はシミュレーション結果と実験結果の比較であり，Fig. 5.19(a)が機体位置変

化，Fig. 5.19(b)がターン方位角変化 β，Fig. 5.19(c)が左そりの反力である．本シミュ

レーションでは，t=2[s]で右そりが逆エッジとなったため，そこでシミュレーションを打

ち切った．

Fig. 5.18 錘を利用した右そり荷重による右ターンのケースにおける機体運動の様子
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(a) 機体位置変化 (b) ターン方位角変化 β

(c) 左そりの反力

Fig. 5.19 錘を利用した右そり荷重による右ターンのケースにおけるそり滑走実験と

そり滑走シミュレーションの比較
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小型そり滑走実験機の自走そり滑走実験条件による左ターンのシミュレーション結果

小型そり滑走実験機の自走そり滑走実験条件による左ターンのシミュレーション結果を

Fig. 5.20，Fig. 5.21 に示す．Fig. 5.20 はシミュレーション上の左ターン運動である．

Fig. 5.21はシミュレーション結果と実験結果の比較であり，Fig. 5.21(a)が機体位置変

化，Fig. 5.21(b)がターン方位角変化 β，Fig. 5.21(c)が左そりの反力である．本シミュ

レーションでは，t=3.3[s]で左そりが逆エッジとなったため，そこでシミュレーションを

打ち切った．

Fig. 5.20 錘を利用した左そり荷重による左ターンのケースにおける機体運動の様子
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(a) 機体位置変化 (b) ターン方位角変化 β

(c) 左そりの反力

Fig. 5.21 錘を利用した左そり荷重による左ターンのケースにおけるそり滑走実験と

そり滑走シミュレーションの比較
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5.2.5 小型そり滑走実験機の自走そり滑走実験条件によるそり滑走シミュ

レーション結果の考察

本節では，小型そり滑走実験機の自走そり滑走実験の実験条件によるそり滑走シミュ

レーションをおこなった．

まず，直滑降のシミュレーション結果では，Fig. 5.16より機体の直滑降が確認できる．

Fig. 5.17では，機体位置変化，ターン方位角変化 β，左そりの反力のシミュレーション結

果と実験結果を比較した．Fig. 5.17(a)の機体位置変化，Fig. 5.17(b)のターン方位角変

化 β は良く一致する結果となった．Fig. 5.17(c)の左そりに作用する反力も，シミュレー

ション結果と実験結果で反力の大きさが同程度なっていることが確認できる．

右ターンのシミュレーション結果では，そり滑走途中で右そりが逆エッジとなったた

め，そこでシミュレーションを打ち切った．まず，Fig. 5.18より機体の右ターン運動が

確認できる．Fig. 5.19(a)の機体位置変化は，実験結果との傾向が一致していることが確

認できる．Fig. 5.19(b) のターン方位角変化 β はシミュレーション結果の方がターン方

位角 β の傾きが大きいことが確認でき，シミュレーションの最後のほうでは実験結果と

差がでている．Fig. 5.19(c)の左そりの反力はそり滑走初期は反力の大きさがシミュレー

ション結果と実験結果で同程度の大きさとなっているが，そり滑走後半で差が出ている．

これは，シミュレーションではターン方位角変化 β が大きいため，実験結果よりも左そり

が谷側へ位置しており，実験よりも左そりに荷重しているためである．一方，シミュレー

ションの反力変化の傾向は実験値と同様に滑走が進むにつれて反力が大きくなる特徴をと

らえている．

左ターンのシミュレーション結果では，そり滑走途中で左そりが逆エッジとなるた

め，t=3.3[s]でシミュレーションを打ち切った．Fig. 5.20より機体の左ターン運動が確

認できる．Fig. 5.21(a) の機体位置変化は，実験結果と傾向が良く一致している．Fig.

5.21(b)のターン方位角変化 β は，右ターンのときと同様にシミュレーション結果のほう

が実験結果よりもターン方位角の傾きが大きい．Fig. 5.21(c)の左そりの反力は，シミュ

レーション結果と実験結果で傾向がよく一致していることがわかる．

以上の結果より，直滑降のシミュレーションでは，機体位置変化，ターン方位角変化 β，

左そりの反力が実験結果とよく一致する結果を得た．右ターンと左ターンのシミュレー

ションでは，シミュレーションでそりの逆エッジが生じたため，比較時間幅は限られてい

るものの，機体位置変化，左そりの反力，またターン方向が実験結果と一致性があること

を確認した．一方，右ターンと左ターンのシミュレーションではターン方位角変化 β が実

験結果よりも大きくなった．これには様々な原因が考えられるが，その１つとして，そり

滑走実験の砂斜面の斜度が一定でないことや，若干の凹凸があることなどが考えられる．
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以上より，そり滑走実験条件によるそり滑走シミュレーションでは，機体位置変化，さら

に左そりの反力の傾向，ターン方向などの結果がそり滑走実験結果の傾向と一致している

ことから，本研究のそり滑走シミュレーションの妥当性を示すことができたと考える．

5.2.6 砂斜面の斜度 15[deg]の場合のそり滑走シミュレーション

5.2.4項の結果では，ターン方位角変化 β がシミュレーション結果と実験結果で少し差

がでていることが確認された．その原因として考えられるのは，実験における砂斜面の斜

度が一定でないことや，砂斜面に凹凸があることである．そこで，本節では，実験で計測

した砂斜面の斜度から若干変化させ，右ターンと左ターンのそり滑走シミュレーションを

おこない，砂斜面の斜度の変化によるターン性の変化をみる．

砂斜面の斜度 15[deg]の場合のそり滑走シミュレーションの結果

砂斜面の斜度を実験の砂斜面の斜度から若干の変化を与え，15[deg]とし，そり滑走シ

ミュレーションをおこなった．右ターンのシミュレーション結果を Fig. 5.22に示す．左

ターンのシミュレーション結果を Fig. 5.23に示す．
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(a) 機体位置変化 (b) ターン方位角変化 β

(c) 左そりの反力

Fig. 5.22 砂斜面の斜度 15[deg] の場合の右ターンのケースにおけるそり滑走シミュ

レーションとそり滑走実験の比較
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(a) 機体位置変化 (b) ターン方位角変化 β

(c) 左そりの反力

Fig. 5.23 砂斜面の斜度 15[deg] の場合の左ターンのケースにおけるそり滑走シミュ

レーションとそり滑走実験の比較

砂斜面の斜度 15[deg]の場合のそり滑走シミュレーションの結果の考察

右ターンのシミュレーション結果では，Fig. 5.22(a) より機体位置変化はシミュレー

ション結果と実験結果で差が出る結果となった．一方，Fig. 5.22(b),(c)のターン方位角

変化 β と左そりの反力はシミュレーション結果と実験結果でよく一致する結果となった．

左ターンのシミュレーション結果では，Fig. 5.23(a),(b),(c)より，機体位置変化，ター

ン方位角変化 β，左そりの反力ともに，シミュレーション結果と実験結果でよく一致する

結果となった．

以上より，シミュレーションにおける斜度を少し変化させることで，シミュレーション

と実験結果が良く一致することがわかった．この結果から，実験における砂斜面の斜度の

変化や凹凸などが，そり滑走に影響を与えていると考えられる．
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5.2.7 小型そり滑走実験機による自走そり滑走実験の実験条件によるそり

滑走シミュレーションのまとめ

本節では，小型そり滑走実験機の自走そり滑走実験の実験条件によるそり滑走シミュ

レーションをおこなった．直滑降のシミュレーションでは，シミュレーション結果と実験

結果がよく一致する結果を得た．さらに，右ターンと左ターンのシミュレーションにおい

ては，機体位置変化，左そりに作用する反力がよく一致し，ターン方向も実験と同様とな

ることが確認できた．これらの結果より，4章で構築したそり滑走シミュレーションが妥

当であることを示した．ターン方位角 β については，シミュレーション結果と実験結果の

変化に差が生じたが，砂斜面の斜度 15deg]のシミュレーションをおこなったところ，シ

ミュレーション結果と実験結果が良く一致したことから，実験における砂斜面の斜度が一

定でないことや，砂斜面に凹凸があることなどが原因の１つであると考えられる．
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5.3 そり滑走シミュレーションの妥当性評価のまとめ

本章では，4章で構築したそり滑走シミュレーションの妥当性評価のために，小型そり

滑走実験機による自走そり滑走実験をおこない，さらにその実験条件によるそり滑走シ

ミュレーションをおこない，実験とシミュレーションの比較をおこなった．

小型そり滑走実験機による自走そり滑走実験では，2章で提案したそり荷重ターンの実

証確認とシミュレーション妥当性評価のためのデータ取得をおこなった．そり荷重ターン

の実証確認の方法としては，まず，そりに荷重しない機体条件で直滑降運動を行い，さら

に錘を利用することで左右そりに荷重し，そり反力を高めることで希望の方向へのターン

を試みた．結果として，そりに荷重しない機体条件では機体の直滑降運動が確認でき，さ

らに錘による左右そりへの荷重により，希望の方向へのターン運動が確認できた．この実

験により，2章で提案したそり荷重ターンが実機においても実現可能であることが実証さ

れ，さらにシミュレーション妥当性評価のための実験データを得た．

次に，小型そり滑走実験機による自走そり滑走実験の実験条件によるそり滑走シミュ

レーションをおこない，実験結果とシミュレーション結果の比較をおこなった．そり滑走

シミュレーションの結果としては，直滑降，錘による右ターン運動，錘による左ターン運

動の各ケースにおいて，機体位置変化，左そりに作用する反力，ターン方向が実験結果と

一致する結果を得た．さらに，砂斜面の斜度を若干変化させたそり滑走シミュレーション

をおこなったところ，ターン方位角 β が実験結果と一致する結果となり，実験における砂

斜面の斜度の変化や凹凸がそり滑走に影響を与えることを確認した．

以上より，小型そり滑走実験機の自走そり滑走実験とその実験条件によるそり滑走シ

ミュレーションが良く一致する結果となったことから，4 章で構築したそり滑走シミュ

レーションの妥当性が確認された．
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第 6章

結論

6.1 まとめと成果

本研究では，小型着陸機に適用可能な滑走を利用した惑星表面移動機構の提案をし，そ

の有用性を示すことを研究目的とした．この目的達成のために，滑走のための小型着陸機

の機体案とターン方法を提案し，その有効性と妥当性を示すために，シミュレーションと

実験による評価をおこなった．まず小型着陸機を惑星表面上で希望の方向へ移動させるた

めに，そり荷重ターンとスラスタ推力ターンの 2つのそり滑走のターン方法を提案した．

そり荷重ターンは，そりが地面から受ける反力を利用するターン方法である．このそり荷

重ターンは，雪上のスキー滑走理論を参考とした．一方，スラスタ推力ターンは，サブス

ラスタ推力による旋回モーメントを利用するターン方法である．この提案した 2つのター

ン方法は，小型着陸機に既存のスラスタを利用することで実現でき，新たにターンのため

のアクチュエータを必要としないことから，機体の重量増を極力抑えた上でターンが可能

となる利点がある．

次に，そり滑走シミュレーションで必要となるそりと砂の反力モデルを実験により構築

した．この反力モデルは，提案したそり滑走のターン方法を表現するために，そりの姿勢

とそりへの荷重がパラメータとなったモデルであり，少ないパラメータでそりと砂の反力

を算出することができる．さらに，反力モデルの妥当性評価のために小型そり滑走実験機

によるそり滑走実験を行った．その結果として，そりに作用する反力の実験結果と反力モ

デルによる計算結果が良く一致することが確認され，構築した反力モデルの妥当性を示し

た．

提案した機体とターン方法の有効性の評価，さらにそり滑走性の向上のためにそり姿勢

とそり位置がそり滑走性に与える影響を明らかとすることを目的に，小型着陸機モデルに

よるそり滑走シミュレーションをおこなった．そり滑走シミュレーションの結果として，

提案した機体とターン方法により機体が希望の方向へターンできることを確認し，その有
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効性を確認した．さらに，そり姿勢とそり位置がそり滑走性に影響を与えることをそり滑

走シミュレーションで確認した．そり姿勢については，そり姿勢がターン性と直進性に影

響することを確認し，その要因はそり姿勢変化によるそり反力の変化である．そりの反力

が高いそり姿勢ほどターン性が良いが，一方で，直進運動における移動効率は悪くなる．

したがって，ターン性と直進運動の移動効率は相反する関係があるため機体設計の際には

ターン性と移動効率をトレードオフをした上でそり姿勢を決定する必要がある．さらに，

そり姿勢をパラメータとした外乱に対する直進安定性の評価では，そりの姿勢条件により

外乱入力後にターンに移行する場合があることがわかった．その原因として，左右そりの

反力の高いそり姿勢条件の場合，機体が前そりの荷重となることで前そりのターンを増長

する旋回モーメントが高まり，それにより外乱入力後にターン運動に移行する．この対策

としては，前そり反力が小さくなるように前そり形状を工夫することや，前そりの摩擦力

が小さくなるように前そりの材質を検討するなどの方法が考えられる．また，外乱に対す

る直進安定性を確保するために，そり合力の着力点と重心位置の関係を評価することが重

要であり，この評価により外乱に対する直進安定性のあるそり姿勢を決定することが可能

となる．次に，そり位置については，前そりと左右そりの前後位置がターン性と直進性に

大きく影響を与えることがわかった．そり位置がターン性に与える影響については，前そ

りと左右そりが重心位置に近いほうが，そりの反力が高まり，ターン性が良くなる．そり

位置が直進性に与える影響については，左右そりの反力が小さいそり位置条件が移動効率

が良い．また，そり位置をパラメータとしたときの機体に外乱に対する直進安定性は，前

そりの前後位置が直進安定性に大きく影響する．これは，そり姿勢の解析の時と同様であ

り，そりの位置によって前そり反力が大きくなることで，前そりのターンを増長する旋回

モーメントが高まり，ターン運動に移行する．したがって，そり位置についても，外乱に

対する直進安定性を確保するために，そり合力の着力点と重心位置の関係を確認した上で

そり位置を決めることが重要となる．

構築したそり滑走シミュレーションの妥当性評価として，小型そり滑走実験機による自

走そり滑走実験とその実験条件によるそり滑走シミュレーションをおこなった．実験とシ

ミュレーションは，そり滑走による直進運動，右ターン運動，左ターン運動をそれぞれ比

較した．その結果，そり滑走運動における機体位置変化，さらにそりに作用する反力の大

きさと傾向，ターン方向が良く一致する結果となり，シミュレーションの妥当性を示すこ

とができた．一方で，右ターンと左ターンのターン方位角変化に実験とシミュレーション

で差がでる結果となった．この原因の 1つとして，実験をおこなった砂斜面の傾斜角変化

や凹凸があることなどが考えられる．そこで，砂斜面の斜度を変化させて，右ターンと左

ターンのケースにおけるシミュレーションおこなったところ，ターン方位角が実験結果と

シミュレーション結果で良く一致する結果となった．このことから，砂斜面の斜度や凹凸

がそり滑走性に影響を与えることが明らかとなった．したがって，砂地面の斜度や凹凸に



6.2 今後の課題と将来展望 187

対応することがそり滑走シミュレーションの今後の課題となる．

本研究では，そり滑走という新たな移動方法の提案をし，そりと砂の反力モデル構築，

そり滑走シミュレーション，そり滑走実験により，滑走による移動機構の有効性と妥当性

を示した．本研究により，滑走を利用した惑星表面移動機構の小型着陸機への適用性が

十分にあることが明らかとなり，新たな惑星表面移動機構として有用であることが示さ

れた．

6.2 今後の課題と将来展望

本研究の今後の課題としては，そりの形状や物理特性を考慮に入れたそり滑走シミュ

レーション，最適なそり滑走方法の究明などが挙げられる．

本研究では，そりを簡素な平板形状とし，さらにそりの弾性などを考慮に入れずに，そ

りと砂の反力モデルを構築した．しかしながら，雪上のスキー板は，スキー板の先端部の

反り返りやスキー板にサイドカットと呼ばれる括れが存在し，さらに，スキー板の弾性な

ども設計パラメータとなっている．このようなスキー板の形状や物理特性は，スキーの滑

走性を向上させるために重要であると考えられている．したがって，本研究にもそりに形

状や物理特性の効果を入れることにより，そり滑走性の向上が望める．そのためには，ま

ずそり形状や物理特性の効果を実験により明らかとし，そのようなパラメータの入った反

力モデルを構築する必要がある．

本研究では，小型着陸機のそり滑走移動に着目し，制約を設けた上で，機体を希望の方

向へターンすることを目的に研究を進めた．これにより，そり滑走の成立性を示したが，

そり本数，そり位置，そり姿勢などのパラメータの組合せは多くあり，それらのパラメー

タ組合せの効果を評価することで，さらにそり滑走性が向上する可能性がある．そのた

め，これらのパラメータの効果を網羅的に検証し，最適なそり滑走方法を究明していくこ

とが今後必要である．

最後に，本研究の将来展望を述べる．本研究ではそり滑走の推進系として小型着陸機に

既存のスラスタを利用したが，ローバなどにそり滑走移動機構を利用する場合は，推進系

をスラスタではなく，車輪やクローラなどとする方法も考えられる．車輪型ローバの複数

車輪の内のいくつかをそりにすることで，ローバの重量低減ができると考えられる．今

後，そり滑走移動機構と他の移動機構を組み合わせることにより，惑星表面移動機構の新

たなオプションとなることが期待できる．
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