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第1章 研究背景及び目的 

1.1 研究背景 

1.1.1 形状可変構造 

用途に応じて形状を変更可能な形状可変構造は，スマート構造の一種であり，多くの研究がなされて

いる 1–4．とりわけ，航空宇宙分野においては，目標形状への高い変形精度及び，努めて軽量で簡素な

構造であることが要求される． 

ここで，基本的な変形の一つにねじりがあり，ねじり角分布を任意に設定可能な構造物は多岐にわ

たる応用が期待できる．その実現には構造物の剛性を区間ごとに変える手法が考えられ，目的のねじり

角分布を実現する構造では，各区間を適切なねじり剛性とする必要がある．ねじる構造物の基本形状

には円筒（図 1-1 (a), (b)）が挙げられ，剛性を下げる構造面の手法として，開断面の利用（図 1-1 (c), (d)）

が考えられる．一般に，切れ目が１箇所である開断面（図 1-1 (c)））のねじり理論は確立されているが，

複数の切れ目を有する多柱体（図 1-1 (d)）のねじり角𝜓(𝑥)に関する理論式は確立されていない．また，

多柱体化することで使用部材量が減り，軽量化が期待出来るとともに，円柱を基本とした簡素な構造で

あり，軽量で簡素な可変構造への利用が期待できる． 

 
図 1-1 丸棒 (a) 中実 (b) 中空 (c) 開断面（切れ目 1 か所）(d) 多柱体（切れ目複数） 

1.1.2 モーフィング翼 

航空機の形は円筒形の胴体の中央部に主翼を、胴体の後部に水平尾翼と垂直尾翼を配置した、いわゆ

る「Tube and Wing Aircraft」が主流となっているが 5，舵面の形状変更や主翼の形状変更等，形状可変構

造は古くから用いられ，とりわけ，飛行状況に応じて翼の形状を連続的に変形させ，性能向上を図るこ

とを目的としたモーフィング翼（図 1-2，図 1-3）に関する研究が多くなされている．それらの研究は，

Barbarino らや，玉山により，レビューにまとめられている 6,7．その歴史は古く，複数のモーフィング方

法を自在に操る鳥にならい，主にはばたく飛行の研究を行ったレオナルド・ダ・ビンチ達の時代まで

遡る．その後，エンジンの発展もあり，固定翼とプロペラの組み合わせで動力機を設計するのが一般

的になり，1903 年 12 月 17 日，人類初の動力飛行を達成したライト兄弟のフライヤー号に，鳥が滑空

飛行する際利用する（図 1-4，図 1-5）ツイスト型モーフィング翼が適用された．なお，この型のモー

フィング翼は，翼根から翼端にかけて翼をねじることで揚力分布を調整する 8．しかし，ヒンジ舵面の

登場により，エルロン（補助翼）を採用した機体が主流となり，ライト式主翼ワーピングを採用した機

体は減っていった 9．さらに，航空機の高速化に伴い，低いねじり剛性に起因するダイバージェンスや，

エルロン・リバーサル，空力フラッタ等の発生の恐れから，翼は剛であることが大前提となり，ライト

式主翼ワーピングを採用した機体は一時研究が下火となった．その後，音速の壁を超える頃になると， 

Bell X-5 が実験機として世界初で初めて飛行中に主翼の後退角を可変する機構をもった航空機（形状可

変翼機）となったのを皮切りに，F-8 クルセイダー，グラマン F-14A トムキャット，マクダネル・ダグ

ラス F/A-18C ホーネット等，多くの戦闘機にモーフィング技術が利用された 9,10．さらに近年では，材料

の開発や小型の無人航空機をはじめとした使用用途の多様化により，翼全体をダイナミックに変形さ

せるアクティブ・モーフィングの研究が注目を浴びている 11． 
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モーフィング翼に関する研究は，国内外問わず盛んに行われており，国内では，コルゲート構造を利

用したモーフィング翼の研究 12や，形状記憶合金を用いたモーフィング翼の研究 13，最適設計法の研究

などが行われている 14．モーフィングの方法は様々であるが，Sofla らにより，分類され（図 1-3）15，

国外でも様々な研究が行われている 16–20．ここで，モーフィングの手法を問わず，変形するために，伸

縮性のある外板が必要不可欠であり，外板の研究は Thill らによりレビューにまとめられるとともに 21，

外板とアクチュエータに関する研究も行われている 22．また，従来のヒンジ舵面を用いた構造をシーム

レス舵面にすることで微小な変形量でも空力が大きく変化するとともに，ヒンジ舵面の隙間を抜けてい

た空気がなくなることで騒音の低減，燃費向上に寄与することが知られている 23–25（図 1-6）ほか，例

えばフラップ端と母翼が一体となることで，メンテナンス性の向上も期待されている 26．近年では，こ

の 1 つないし 2 つ以上のモーフィング手法とシームレス舵面を組み合わせた研究が盛んに行われてい

る．そこで課題となるのは，冒頭に述べた通り，各種形状変更するための複雑な機構により，性能向上

する上で重量増を伴うことである． 

ここで，モーフィング翼の基本手法の一つであるツイスト型は，前述のように，低いねじり剛性を要

求されるために，敬遠されていたが，比較的簡素な構造で形状可変が実現可能であるとともに，幅広い

用途が期待され，飛行性能向上の可能性を秘めている．また，翼を含む航空機の軽量化が進むことで，

翼の剛性が下がり，翼の柔軟性が高まっているため，翼を変形させることで荷重制御をする研究や 27，

鳥の翼の柔らかさに関する研究 28も行われている． 

 
図 1-2 NASA のモーフィング翼イメージ 29 
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図 1-3 モーフィング翼の分類 15 

 
図 1-4 鳥の Wing Twist (a) 降下 (b) 上昇 30 

 
図 1-5 鳥の Wing Twist (a) 降下 (b) 上昇 30 

 
図 1-6 舵面 (a) ヒンジ舵面 (b) シームレス舵面 



 

4 

1.1.3 ツイスト型モーフィング翼の適用先 

前出の Barbarino らによると，ツイスト型モーフィング翼は，比較的簡素な構造で，しかも小さな変形

量で空力性能向上をすることができ，突風や機体進路変更荷重の緩和といった様々なタスクをこなせ，

従来の制御舵面の代わりとなり得る 31．また，Kota により，Flexsys 社のツイストするシームレス舵面を

用いることで，ヒンジ舵面のフラップと主翼の隙間により生じる航空機の離陸時の騒音を 40%低減する

ポテンシャルがあることが示されている 25．ツイスト型モーフィング翼の適用先としては，翼根と翼端

のねじり角の違いによる揚力差を利用することで，エルロンの代用，あるいは左右の翼を胴体対称にね

じればフラップとしての機能が期待できるほか，可変ピッチプロペラやヘリコプタのロータ・ブレード

のアクティブ・ツイストとしての研究も行われている 32–34． 

1.1.4 ツイスト型モーフィング翼の先行研究例 

ツイスト型モーフィング翼の先行研究として，後縁フラップへの適用を想定した研究が行われている

（図 1-7，図 1-8）18,25．手法は異なるが，いずれも，後縁フラップを連続的に変形させることで翼の性

能向上を図ろうとしている．FlexSys 社の研究では，実証試験まで進んでいるが，後縁の 2 か所をモー

ターで制御しており，ねじり角分布という点では制約を受ける． 

また，翼全体がツイストする研究では，NASA と MIT によりコンプライアント機構（図 1-9，図 1-10）

を用いた研究や 23，外板を開断面とすることでねじり剛性を下げた手法を用いた研究が行われており 35，

風洞試験まで終了している．しかし両研究とも，翼根から翼端にかけてのねじり角分布は一定である．

さらに，コンプライアント機構を用いた研究では，図 1-10 に見えるように，部品点数の多さが確認で

きる．一般的に，多くのアクチュエータを配置した方が，形状を細かく制御できるが，部品点数が多い

と故障率の上昇，信頼性の低下を招く．一例として，リンク状の構造を組み合わせた形状記憶合金を用

いた研究がある 36．しかし，図 1-11，図 1-12 から分かるように，多くのアクチュエータを配置してお

り，その分重量増や，故障率の上昇，信頼性の低下が懸念される． 

このように，既往のツイスト型モーフィング翼に関する研究では，ねじり角分布が一定のものや，ね

じり角分布を変えるために，複雑な機構や多数アクチュエータを用いた研究が主であり，後者は重量増

加，故障率の上昇，信頼性の低下を招く． 

 
図 1-7 後縁フラップへの適用 25 

 
図 1-8 後縁フラップへの適用 25 
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図 1-9 コンプライアント機構を用いたツイスト型モーフィング翼機 23 

 
図 1-10 コンプライアント機構パーツ 23 

 
図 1-11 形状記憶合金をリンクと組み合わせた構造 36 

 
図 1-12 形状記憶合金をリンクと組み合わせた構造のモーフィング翼への適用 36 
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1.2 研究の目的 

1.1 節で述べた通り，既往のツイスト型モーフィング翼に関する研究では，実現できるねじり角分布

への制約，構成部品及びアクチュエータ数の増大によるシステムの複雑化などに課題が残り，それらを

解決できる軽量で簡素なねじり角可変構造が期待されている．そこで本研究では，簡素な構造である中

空丸棒を多柱体化することで，さらに軽量化した開断面と閉断面を組み合わせた二重筒構造（図 1-13）

によるねじり角可変構造を提案し，その有効性を評価するとともに，さらにその応用として，この二重

筒構造を桁に用いたツイスト型モーフィング翼（図 1-14）の実現可能性を評価することを目的とする． 

二重筒構造は，内筒と任意のねじり角分布を実現するよう適切に設計された外筒で構成され，先端

部分で両筒は結合されている．根本側では内筒はモーターに接続され，外筒は主構造に接続される．

また，モーフィング翼への応用では，外筒の閉断面部分はリブと接続され，リブ間は外板部が配置され，

内筒から伝わったねじりモーメント𝑀Tにより，翼全体がねじれる（図 1-14）． 

 
図 1-13 二重筒構造の概要(a) 内筒 (b) 外筒 (c) 二重筒構造 

 
図 1-14 ツイスト型モーフィング翼への応用 (a) 桁構造 (b) 桁リブ構造 (c) モーフィング翼構造 
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1.3 本論文の構成 

本紙ではまず，2 章において新しい形状可変構造である二重筒構造を提案する．2 章ではまず，二重

筒構造のねじり角𝜓sp(𝑥)の理論式を導出し，その有効性を数値解析により評価する．次に，任意のね

じり角分布を実現するための設計方法を確立し，その有効性を数値解析及び試験により評価する． 

続いて，3 章において二重筒構造をモーフィング翼構造へ応用する．3 章ではまず，外板に関する検

討を行い，外板部を含めた構造を決定する．次に，二重筒構造のねじり角𝜓sp(𝑥)の理論式を拡張し，外

板部のねじり角𝜓sk(𝑥)に関する理論式を導出する．さらに，任意のモデルを用いて，数値解析により理

論式の有効性を評価する．その後，設計方法をモーフィング翼に適した形に拡張し，その有効性を数

値解析及び試験により評価する．最後に，揚力発生時におけるモーフィングの実現可能性を構造面か

ら評価するとともに，空力性能に関するモーフィング翼の有効性を数値解析及び風洞試験により評価

する． 

最後に，4 章において結論として，本研究の成果をまとめるとともに，今後の展望と課題・対策を述

べる（図 1-15）． 

 
図 1-15 論文の構成概要 

第１章 序 論 

１ 背 景 

２ 目 的 

第 2 章 二重筒構造 
1 理論式の確立 

2 理論式の有効性評価 

3 設計方法の確立 

4 設計方法の有効性評価 

第 3 章 ツイスト型モーフィング翼への応用 

1 外板部の決定 

2 理論式の拡張 

3 設計方法の拡張 

4 設計方法の有効性評価 

第 4 章 結 論 

1 研究の成果 

2 展望と課題 

本 論 
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第2章 二重筒構造 

2.1 概 要 

基本的な変形の一つにねじりがあり，ねじり角分布を任意に設定できる形状可変構造物は多岐にわ

たる応用が期待できる．その実現には構造物の剛性を場所ごとに変える手法が考えられる．ねじる構造

物の基本形状には円筒が挙げられ，剛性を下げる構造面の手法として，開断面の利用がある．例えば，

内径𝑑1，肉厚𝑡の円筒部材において，切れ目の有無による剛性の変化を考えると，閉断面，開断面ではそ

れぞれ順に次式(1)，(2)で表すことができる． 

 𝐽c = 
𝑡(𝜋𝑑1)

2

𝜋𝑑1
 (1) 

 𝐽o = 
2𝜋𝑑1𝑡

3

3
 (2) 

式(1)，(2)より，ねじり剛性の比は次式(3)で表せる． 

 
(𝐺𝐽)o

(𝐺𝐽)c
 = 

4

3
(
𝑡

𝑑1
)
2

 (3) 

一例として，本研究で想定している，肉厚𝑡 = 1 mm，内径𝑑1 = 6 mmの場合，この値を式(3)に代入す

ると剛性比は(1 27⁄ )となる．このことから，閉断面部材を開断面部材にすることで剛性は著しく下がり，

ねじり易くなることが分かる．また，この式では開断面部分は 1か所切れ目が入っているのみであるが，

この切れ目を増やす（多柱体化する）と，剛性の設定の自由度が上がると考えられる．  

そこで筆者達は，そのような考え方を発展させ，任意のねじり角分布に設定できる形状可変構造であ

る二重筒構造（図 2-1）を提案する．提案する二重筒構造は，内筒と外筒から構成されている（図 2-1）．

それぞれの役割を以下に示す． 

1) 内 筒 

中実丸棒で，二重筒構造の曲げモーメントを担うとともに，根本で結合されたモーターからのねじ

りモーメント𝑀Tを，他端側で接続された外筒に伝達する（図 2-1）． 

2) 外 筒 

複数（𝑁本）のはりから構成された開断面部分と，それをつなぐ閉断面部分から構成されている．根

本は主構造と接続固定されている．他端（先端）は内筒と接続され，内筒からのねじりモーメント𝑀Tを

受けてねじられる（図 2-2）．ここで，任意のねじり角分布の実現のための鍵となるのが開断面部分であ

り，複数（𝑁本）のはりで構成された多柱体となっている．このはり部分の高さに係る角度𝜙（図 2-3）

を主設計パラメータとし，目的のねじり角分布を達成できるようにねじり剛性𝐺𝐽oを設計することで，

区間ごとに異なる捩じり分布に設定できる二重筒構造を実現する（図 2-1）．なお，先端部分以外の閉

断面部分は，本研究では内筒と接触しないようにしている． 

上記役割に応じ，本研究では内筒には外筒に比べて十分に剛な真鍮（C3604），外筒には 3D プリンタ

ーで射出した ABS 樹脂を適用するとともに，内筒は中実丸棒とすることで，外筒に比べて十分に剛性

を高めている．外筒は根本で固定されており，先端側程ねじれることとなる（図 2-2）．以下このねじ

り角𝜓(𝑥)に着目し，先端のみでなく，任意の位置𝑥におけるねじり角𝜓(𝑥)に関する理論式を導出する．

なお，これをねじるためにはアクチュエータ及び，アクチュエータからのねじりモーメント𝑀Tを伝達す

る部品が必要である．ここで，努めて軽量で簡素な構造とするために，アクチュエータは単一とすると，

アクチュエータの配置は根本か他端（先端）となるが，アクチュエータ駆動のための電源や，ドライバ

の収納スペース及び，曲げ剛性を補うことを考慮し，主構造（根本）側とした． 
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図 2-1 二重筒構造概要 

 
図 2-2 ねじり角𝜓(𝑋) 

 

図 2-3 主設計パラメータ𝜙 
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2.2 二重筒構造のねじり角𝜓(𝑥)の導出 

二重筒構造のねじり角𝜓(𝑥)を検討するにあたり，内筒は中実丸棒と単純であるのに対し，外筒は複数

（𝑁本）のはりで構成された多柱体となっており，複雑である．そのため，まずは𝑁本のはりが円周上に

均一に配置された開断面部分と，その両端をつなぐ閉断面部分から構成された一区画の外筒のねじり

角𝜓o(𝑥)について考える（図 2-4）． 

 
図 2-4 一区画の外筒モデル 

2.2.1 ねじりモーメント𝑀Tの分解 
𝑁本のはりで構成された開断面部分におけるねじりモーメント𝑀Tを考える．図 2-5 は二重筒構造の

開断面部分を断面から見た図である．両端を閉断面部分で固定された開断面部分には，図 2-5 のよう

なねじりモーメント𝑀Tがはたらいていると考えられる．これを，分解し考えると，力𝑓と各はりへのモ

ーメント𝑇（以降ではトルクと呼ぶ）が生じていることが分かる（図 2-5）．つまり，開断面部分ではね

じりモーメント𝑀Tは力𝑓によって生じるモーメント𝑓 × 𝑟mと各はりにかかるねじりトルク𝑇の和である

と考えられ，次式(4)で表せる． 

 𝑀T = 𝑁 × (𝑇 + 𝑓 × 𝑟m) (4) 

ここで𝑟mは図 2-3 に示すように，開断面部材の内径𝑑1と外径𝑑2の半径の平均値であり，次式(5)で表

される． 

 𝑟m = 
𝑑1+𝑑2

4
 (5) 

 
図 2-5 ねじりモーメント𝑀Tの分解 
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2.2.2 ねじり角𝜓o(𝑥)とはりの変位𝛿o(𝑥) 

次に図 2-6から，ねじり角𝜓o(𝑥)とはりの変位𝛿o(𝑥)の関係ついて述べる．なお開断面に関するパラメ

ータであるため，添え字’o’を付している．開断面部分はねじられると，各はりの断面は回転と移動（変

位𝛿o(𝑥)）をするとみなすことができる．ここで，ねじり角𝜓o(𝑥)は幾何学的条件から，各はりの回転角

と一致していなければならないため，はりの変位が小さい場合ねじり角𝜓o(𝑥)のための条件として，次

の条件式(6)が導かれる． 

 𝜓o(𝑥) = tan−1
𝛿o(𝑥)

𝑟m
≅

𝛿o(𝑥)

𝑟m
 (6) 

 
図 2-6 ねじり角𝜓o(𝑥)と変位𝛿o(𝑥)の関係 

2.2.3 変位𝛿o(𝑥)の算出 

次に，開断面部分を横断面から見ると，図 2-7 のようになる．二重筒構造では，先端側で内筒と接続

されており，外筒は根本側で主構造，内筒はモーターに接続されているため，横荷重が与えられた，両

端固定のはりと考えることができる．ここで閉断面部分には，前述の力𝑓が生じており，これがはりに

生じるせん断力𝑓となる．さらに，開断面部分のはりの両端は閉断面部分と剛節により結合されている

ため，はりとしてのたわみ角が 0 となるよう図 2-7 に記したようなモーメント𝑀が生じている必要があ

る．以下，図 2-7に示す様に，開断面のはりの長さを𝑙o，ヤング率を𝐸，断面二次モーメントを𝐼とし，

モーメント𝑀と横荷重𝑓が作用している場合のはりの変位𝛿o(𝑥)を求める．まず，はり全体における力の

つりあいより，反力を𝑅とすると，次式(7)が成り立つ． 

 𝑅 = 𝑓 (7) 

さらに，原点まわりのモーメントのつりあいより，原点に反モーメント𝑀0が作用しているとすると，

次式(8)が成り立つ． 

 𝑀0 = 𝑀 − 𝑓𝑙o (8) 

次に，任意の位置𝑥 (0 ≤ 𝑥 ≤ 𝑙o)における断面を仮想的に切り離して考える．断面にせん断力𝑄𝑥と曲

げモーメント𝑀𝑥が作用しているとすると，力のつりあいより，次式(9)が成り立つ． 

 𝑄𝑥 = −𝑓 (9) 

さらに，モーメントのつりあい及び式(8)，(9)より，次式(10)を得る． 

 𝑀𝑥 = −𝑀0 −𝑅𝑥 = −𝑀 − 𝑓(𝑥 − 𝑙o) (10) 

ここで，曲率半径と曲げモーメントの関係式から，次式(11)を得る． 

 
𝑑2𝛿o

𝑑𝑥2
 = −

𝑀𝑥

𝐸𝐼
 (11) 
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式(11)に式(10)を代入して両辺積分すると，次式(12)を得る． 

 
𝑑𝛿o

𝑑𝑥
 = 

1

𝐸𝐼
 {𝑓 (

1

2
𝑥2 − 𝑙o𝑥) +𝑀𝑥} + 𝐶1 (12) 

ここで，𝐶1は積分定数とする．さらに，式(12)の両辺を積分すると，次式(13)を得る． 

 𝛿o(𝑥) = 
1

𝐸𝐼
 {𝑓 (

1

6
𝑥3 −

𝑙o

2
𝑥2) +

𝑀

2
𝑥2} + 𝐶1𝑥 + 𝐶2 (13) 

ここで，𝐶2は積分定数とする．続いて境界条件を考える． 

（左 端） 𝑥 = 0で𝛿 = 0, 
𝑑𝛿o

𝑑𝑥
 = 0 

これを式(12)，(13)にそれぞれ代入し整理すると，次式(14)，(15)を得る． 

 𝐶1 = 0 (14) 

 𝐶2 = 0 (15) 

（右 端） 𝑥 = 𝑙oで
𝑑𝛿o

𝑑𝑥
 = 0 

これと式(14)を式(12)に代入し整理すると，次式(16)を得る． 

 𝑀 = 
𝑓𝑙o

2
 (16) 

よって，変位𝛿(𝑥)は式(14)，(15)，(16)を式(13)に代入して，次式(17)を得る． 

 𝛿o(𝑥) = −
𝑓𝑙o
3

𝐸𝐼
{
1

4
(
𝑥

𝑙o
)
2
−
1

6
(
𝑥

𝑙o
)
3

} (17) 

ここで，先端部における変位𝛿o(𝑙o)は𝑥 = 𝑙oを式(17)に代入して整理すると，次式(18)を得る． 

 𝛿o(𝑙o) = −
𝑓𝑙o
3

12𝐸𝐼
 (18) 

 
図 2-7 両端に閉断面部材を配置した開断面部材のたわみ 

2.2.4 外筒のねじり角 

前項 2.2.3 までで導出した結果を用いてねじり角𝜓(𝑥)を求める．まず，開断面部の 1 本のはりに注目

する．一般的に，部材のねじり角𝜓(𝑥)は次式(19)の St.Venant のねじりの式で表される． 
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 𝜓(𝑥) = 
𝑇𝑥

𝐺𝐽
 (19) 

次に，式(6),(17)を式(19)に代入すると，次式(20)が得られる． 

 𝑇 = 
𝐺𝐽o𝛿o(𝑥)

𝑟m𝑥
 = 

𝐺𝐽o𝑙o
3𝑓

𝐸𝐼o𝑟m𝑥
{
1

4
(
𝑥

𝑙o
)
2
−
1

6
(
𝑥

𝑙o
)
3

} (20) 

ここで，はりの断面は部分円環であり，公式より，部分円環の断面二次モーメント𝐼o及び断面二次極

モーメント𝐽oはそれぞれ順に次式(21)，(22)で示される 37． 

 𝐼o = 𝑟m
3𝑡(𝜙 − sin𝜙 cos𝜙) (21) 

 𝐽o = 2𝜙𝑟m𝑡
3𝑘2 (22) 

𝑡は部分円環の厚さであり，外径𝑑2と内径𝑑1の差を 2 等分したものを表し（図 2-8），次式(23)で表さ

れる． 

 𝑡 = 
𝑑2−𝑑1

2
 (23) 

また，開断面部材のはりの高さに対応する角度を 2𝜙とし，𝑘2を次式(24)のように定義できる 37． 

 𝑘2 ≡ 
1

3
(1 −

192 tanh
𝜋

2
𝑘1

𝜋5𝑘1
) (24) 

ここで，部分円環を図 2-8 に示す様に，短辺の長さ𝑎，長辺の長さ𝑏の矩形に近似すると，𝑘1ははりの

アスペクト比（縦横比）として，次式(25)となる 37． 

 𝑘1 ≡ 
𝑏

𝑎
 = 

2𝑟m sin𝜙

𝑡
 (25) 

なお，この矩形は短辺の長さ𝑎，長辺の長さ𝑏の𝑏 ≥ 𝑎として近似しているため，アスペクト比𝑘1 =

1 (𝑎 = 𝑏)の場合が最も近似精度が悪い．よって，この点を考慮して本研究では，はりの高さに係るパラ

メータ𝜙が小さくなり過ぎないように，モデルを設計した． 

次に，式(20)を(4)に代入し，整理すると，力𝑓は次式(26)で表される． 

 𝑓 =
𝑀T

𝑁[
𝐺𝐽o𝑙𝑜

2

𝐸𝐼o𝑟m𝑥
{
1

4
(
𝑥

𝑙o
)
2
−
1

6
(
𝑥

𝑙o
)
3
}+𝑟m]

 (26) 

また，開断面のねじり角𝜓o(𝑥)は，式(19)，(20)，(26)より，次式(27)で示すことができる． 

 𝜓o(𝑥) =
𝑀T𝑙o

3{
1

4
(
𝑥

𝑙o
)
2
−
1

6
(
𝑥

𝑙o
)
3
}

𝑁[𝐸𝐼o𝑟m
2 +𝐺𝐽o𝑙o

3{
1

4
(
𝑥

𝑙o
)
2
−
1

6
(
𝑥

𝑙o
)
3
} 𝑥⁄ ]

 (27) 

𝑥 = 𝑙oのときは，次式(28)となる． 

 𝜓o(𝑙o) =
𝑀T𝑙o

3

𝑁[12𝐸𝐼o𝑟m
2 +𝐺𝐽o𝑙o

2]
 (28) 

以上が開断面区間一区画における外筒の開断面部分におけるねじり角𝜓oである．次に，閉断面部分に

おけるねじり角𝜓cを含めると，先端におけるねじり角𝜓tipは，各断面のねじり角の合計となるため，開

断面区間が(𝑛 − 1)区画（閉断面区間：𝑛区画）のモデルでは，次式(29)で示すことができる． 

 𝜓tip = ∑ 𝜓o𝑖(𝑙o𝑖)
𝑛−1
𝑖=1 +∑ 𝜓c𝑖(𝑙c𝑖)

𝑛
𝑖=1 = 𝑀T [∑ [

𝑙o
3{
1

4
(
𝑥

𝑙o
)
2
−
1

6
(
𝑥

𝑙o
)
3
}

𝑁[𝐸𝐼𝑟m
2 +𝐺𝐽𝑙o

3{
1

4
(
𝑥

𝑙o
)
2
−
1

6
(
𝑥

𝑙o
)
3
} 𝑥⁄ ]
]

𝑖

𝑛−1
𝑖=1 + ∑ (

𝑙c

𝐺𝐽c
)
𝑖

𝑛
𝑖=1 ] (29) 
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ここで，添え字’c’は閉断面部分を意味する．次に，閉断面の断面二次極モーメント𝐽cを考える．閉面

部分の外径を𝑑2，内径を𝑑1とすると，閉断面の断面二次極モーメント𝐽cは，一般的に次式(30)で示され

ることが知られている． 

 𝐽c = 
𝜋(𝑑2

4−𝑑1
4)

32
 (30) 

 
図 2-8 部分円環の矩形への近似 

2.2.5 二重筒構造のねじり角 

前項まで，外筒のねじり角に着目してきたが，本項では二重筒構造のねじり角について導出する．二

重筒構造のねじり角は外筒に加え，内筒のねじり角を考慮する必要がある．ここで，モーターのねじり

角を𝜓motorとすると，式(19)，(29)より，次式(31)が得られる． 

 𝜓motor = 𝜓tip + 𝜓inner = 𝑀T [∑ [
𝑙o
3{
1

4
(
𝑥

𝑙o
)
2
−
1

6
(
𝑥

𝑙o
)
3
}

𝑁[𝐸𝐼𝑟m
2 +𝐺𝐽𝑙o

3{
1

4
(
𝑥

𝑙o
)
2
−
1

6
(
𝑥

𝑙o
)
3
} 𝑥⁄ ]

]

𝑖

𝑛−1
𝑖=1 + ∑ (

𝑙c

𝐺𝐽c
)
𝑖
+𝑛

𝑖=1
𝑙inner

𝐺𝐽inner
] (31) 

ここで添え字’inner’は内筒を意味する．以上が二重筒構造のねじり角𝜓に関する理論式であるが，実

際の試験では先端の目標ねじり角𝜓tipを決め，そのねじり角を達成するように，モーターのねじり角

𝜓motorを設定する．式(29)より，ねじりモーメント𝑀Tは次式(32)で示すことができる． 

 𝑀T = 
𝜓tip

[
 
 
 
∑ [

𝑙o
3{
1
4
(
𝑥
𝑙o
)
2
−
1
6
(
𝑥
𝑙o
)
3
}

𝑁[𝐸𝐼𝑟m
2 +𝐺𝐽𝑙o

3{
1
4
(
𝑥
𝑙o
)
2
−
1
6
(
𝑥
𝑙o
)
3
} 𝑥⁄ ]

]

𝑖

𝑛−1
𝑖=1 +∑ (

𝑙c
𝐺𝐽c

)
𝑖

𝑛
𝑖=1

]
 
 
 
 (32) 

次に，式(32)を式(31)に代入すると，モーターで与えるべきねじり角𝜓motorは次式(33)で求めることが

できる． 

 𝜓motor = 𝜓tip 

[
 
 
 
 
 

1 +
𝑙inner

𝐺𝐽inner

[
 
 
 
∑ [

𝑙o
3{
1
4
(
𝑥
𝑙o
)
2
−
1
6
(
𝑥
𝑙o
)
3
}

𝑁[𝐸𝐼𝑟m
2 +𝐺𝐽𝑙o

3{
1
4
(
𝑥
𝑙o
)
2
−
1
6
(
𝑥
𝑙o
)
3
} 𝑥⁄ ]

]

𝑖

𝑛−1
𝑖=1 +∑ (

𝑙c
𝐺𝐽c

)
𝑖

𝑛
𝑖=1

]
 
 
 

]
 
 
 
 
 

 (33) 



 

15 

2.3 数値解析による理論式の有効性評価 

2.3.1 外筒モデル 

導出した理論の有効性を検証するために，有限要素法を用いて数値解析を行った．本解析では形状

が複雑である開断面部のねじり角𝜓o(𝑥)に着目するため，前項と同様に，二重筒構造のうち一区画の外

筒モデルを使用した（図 2-4）．ここで，開断面構成（開断面部のはりの高さに係る角度𝜙と本数𝑁）及

び開断面部の長さ𝑙oを変えた 8 種類のモデル（表 2.1，図 2-9）について理論値と数値解析結果を比較し

た．なお参考のため，数値解析に使用するモデルの閉断面部分を弾性としたものと，剛体としたものの

数値解析を行った．材料に関しては，後の有効性確認試験での試験片作成に用いた 3D プリンター（UP 

BOX+（図 A. 1））の ABS（Acrylonitrile Butadiene Styrene）樹脂を用いることとし，実測した材料特性を

使用した（表 2.2）．材料特性評価の細部は付録「3D プリントされた ABS 樹脂モデルの材料特性」に

示す．解析モデルの諸元を以下に示す． 

表 2.1 数値解析モデル寸法及び拘束条件 

Part Parameter Values 

 Serial number 1 2 3 4 5 6 7 8 

Motor Twist moment: 𝑀T 0.1 N ∙ mm 

Open section: beam 

External diameter: 𝑑2 20 mm 

Inner diameter: 𝑑1 18 mm 

The number of beam: 𝑁 4 8 4 8 4 8 4 8 

Design parameter: 𝜙  5° 10° 5° 10° 

Beam length: 𝑙o 50 mm 100 mm 

Closed section 

External diameter: 𝑑2 20 mm 

Inner diameter: 𝑑1 18 mm 

Span wise length: 𝑙c 1 mm 

 
図 2-9 数値解析モデル（番号は表 2.1 のシリアルナンバーを表す．） 
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表 2.2 実測した ABS 材料特性 

Part Values Units 

Young’s modulus: 𝐸 2767.03 
MPa 

Shear modulus: 𝐺 924.724 

Poison ratio: 𝜈 0.496  

2.3.2 評価方法 

閉断面部の両端のうち一方を固定し，他方にねじりモーメント𝑀Tを与え，数値解析を行った．その解

析結果から閉断面部のねじりによる位置𝑥1における変位𝛿o(𝑥1, 𝑦1, 𝑧1)を読み取り，ねじり角𝜓o(𝑥1)を求

める（図 2-10）．ここで，使用する数値解析ソフト（ANSYS Workbench Mechanical）によると，要素の

回転が1°程度以上になる場合，要素の剛性変化の影響は無視できなくなり，大変形解析をするように推

奨されており 38，大変形解析機能を off にすると，正しい回転量を示さないことが知られている 39．本

数値解析でも，理論値から，変形量が大きくなることが予想されるため，大変形解析を行った． 

ここで，はりは，X 方向に変形せず，YZ 平面内を面の中心 O からの距離を一定のまま変形するもの

と近似すると，𝑥 = 𝑥1の平面上にある要素のねじり角𝜓o(𝑥1)は次式(34)で表すことができる． 

 𝜓o(𝑥) = 2 sin−1
𝛿o(𝑥1,𝑦1,𝑧1)

2√𝑦1
2+𝑧1

2
 (34) 

 
図 2-10 数値解析の概要 
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2.3.3 結果及び考察 

各開断面部材の長さ𝑙oの任意の位置𝑥におけるねじり角𝜓o(𝑥)の理論値と数値解析結果を図 2-11～図 

2-14 及び，表 2.3～表 2.6 に示す．図 2-11～図 2-14 より，以下の事項が分かる． 

1) はりの長さ𝑙oや本数𝑁，高さに係る角度𝜙に関係なく，全体的に数値解析結果は理論値とよく一

致している． 

2) はりの長さ𝑙o及び高さに係る角度𝜙が一定の場合，ねじり角𝜓o(𝑥)ははりの本数𝑁に反比例する．

これは式(28)から予想される通りであり，理論式の有効性を裏付けている． 

3) 閉断面部分を剛体にした方が全体的に理論値に近い値を取る．これは，理論式構築の際に，閉断

面区間は十分に剛であり，面外変形を起こさないという条件を入れているためであると考えられる．た

だし，閉断面の弾性を考慮した場合でも，2.1 節で検討した通り，閉断面の方が開断面に比べ，剛性は十

分に大きいため，面外変形は小さく，ねじり角分布は理論値とほぼ一致している．また，図 2-13 のケー

スでは，閉断面が剛体の場合と弾性体の場合であまり差は見られないが，これは他の例に比べ変形量が

大きくなっていることに起因すると考えられる．一方で，両端及び中点(
𝑥

𝑙o
= 0, 0.5, 1.0)では理論値と近

い値をとっていることが確認でき，これは両端(
𝑥

𝑙o
= 0, 1.0)で対称な拘束条件を考慮しているためである

と考えられる． 

以上より，開断面部分のねじり角𝜓o(𝑥)に関する理論式は有効であると言える．  
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図 2-11 ねじり角𝜓o(𝑥)の理論値と数値解析結果の比較（𝑙o= 50 mm,𝜙 = 5°） 

 
図 2-12 ねじり角𝜓o(𝑥)の理論値と数値解析結果の比較（𝑙o= 50 mm,𝜙 = 10°） 
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図 2-13 ねじり角𝜓o(𝑥)の理論値と数値解析結果の比較（𝑙o= 100 mm,𝜙 = 5°） 

 
図 2-14 ねじり角𝜓o(𝑥)の理論値と数値解析結果の比較（𝑙o= 100 mm,𝜙 = 10°） 
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表 2.3 ねじり角𝜓o(𝑥)の理論値と数値解析結果の比較（𝑙o= 50 mm,𝜙 = 5°） 

 𝑥 𝑙o⁄  

Twist angle: 𝜓o [deg] 

The number of beam: 𝑁 = 4 The number of beam: 𝑁 = 8 

Theoretical results 
Analytical results 

Theoretical results 
Analytical results 

Rigid Elastic Rigid Elastic 

0.00  0.000 0.001  0.000 0.001 

0.05 0.010 0.010 0.013 0.005 0.005 0.006 

0.10 0.037 0.031 0.036 0.018 0.015 0.018 

0.15 0.074 0.062 0.069 0.037 0.031 0.034 

0.20 0.120 0.102 0.112 0.060 0.051 0.056 

0.25 0.171 0.150 0.162 0.086 0.075 0.080 

0.30 0.226 0.205 0.218 0.113 0.102 0.109 

0.35 0.283 0.265 0.280 0.142 0.132 0.139 

0.40 0.343 0.328 0.346 0.171 0.164 0.172 

0.45 0.403 0.395 0.415 0.201 0.197 0.206 

0.50 0.463 0.462 0.485 0.231 0.231 0.241 

0.55 0.522 0.530 0.554 0.261 0.265 0.275 

0.60 0.580 0.596 0.623 0.290 0.298 0.309 

0.65 0.637 0.660 0.689 0.318 0.330 0.342 

0.70 0.691 0.720 0.751 0.346 0.360 0.373 

0.75 0.742 0.775 0.808 0.371 0.387 0.401 

0.80 0.790 0.823 0.859 0.395 0.411 0.427 

0.85 0.833 0.863 0.902 0.416 0.431 0.448 

0.90 0.870 0.894 0.935 0.435 0.447 0.464 

0.95 0.902 0.915 0.958 0.451 0.457 0.476 

1.00 0.925 0.923 0.970 0.463 0.461 0.482 
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表 2.4 ねじり角𝜓o(𝑥)の理論値と数値解析結果の比較（𝑙o= 50 mm,𝜙 = 10°） 

𝑥 𝑙o⁄  

Twist angle: 𝜓o [deg] 

The number of beam: 𝑁 = 4 The number of beam: 𝑁 = 8 

Theoretical results 
Analytical results 

Theoretical results 
Analytical results 

Rigid Elastic Rigid Elastic 

0.00  0.000 0.001  0.000 0.000 

0.05 0.001 0.002 0.003 0.001 0.001 0.002 

0.10 0.005 0.006 0.008 0.003 0.003 0.004 

0.15 0.011 0.012 0.014 0.005 0.006 0.007 

0.20 0.018 0.019 0.021 0.009 0.009 0.011 

0.25 0.027 0.027 0.030 0.014 0.013 0.015 

0.30 0.037 0.036 0.040 0.018 0.018 0.020 

0.35 0.047 0.047 0.051 0.024 0.023 0.025 

0.40 0.058 0.058 0.063 0.029 0.029 0.031 

0.45 0.069 0.069 0.075 0.035 0.035 0.037 

0.50 0.081 0.081 0.087 0.040 0.040 0.043 

0.55 0.092 0.092 0.099 0.046 0.046 0.049 

0.60 0.103 0.104 0.111 0.051 0.052 0.055 

0.65 0.113 0.115 0.123 0.057 0.057 0.061 

0.70 0.123 0.125 0.134 0.062 0.063 0.067 

0.75 0.133 0.135 0.144 0.066 0.067 0.072 

0.80 0.141 0.143 0.153 0.071 0.072 0.076 

0.85 0.148 0.150 0.161 0.074 0.075 0.080 

0.90 0.154 0.156 0.167 0.077 0.078 0.083 

0.95 0.159 0.159 0.172 0.079 0.080 0.085 

1.00 0.161 0.161 0.174 0.081 0.080 0.087 
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表 2.5 ねじり角𝜓o(𝑥)の理論値と数値解析結果の比較（𝑙o= 100 mm,𝜙 = 5°） 

𝑥 𝑙o⁄  

Twist angle: 𝜓o [deg] 

The number of beam: 𝑁 = 4 The number of beam: 𝑁 = 8 

Theoretical results 
Analytical results 

Theoretical results 
Analytical results 

Rigid Elastic Rigid Elastic 

0.00  0.00 0.00  0.00 0.00 

0.05 0.06 0.03 0.04 0.03 0.02 0.02 

0.10 0.20 0.11 0.12 0.10 0.05 0.06 

0.15 0.36 0.22 0.23 0.18 0.11 0.12 

0.20 0.53 0.36 0.38 0.27 0.18 0.19 

0.25 0.71 0.54 0.55 0.36 0.27 0.28 

0.30 0.90 0.73 0.74 0.45 0.37 0.37 

0.35 1.09 0.95 0.96 0.54 0.47 0.48 

0.40 1.28 1.18 1.18 0.64 0.59 0.60 

0.45 1.47 1.41 1.42 0.73 0.71 0.72 

0.50 1.65 1.66 1.66 0.83 0.83 0.84 

0.55 1.84 1.90 1.90 0.92 0.95 0.96 

0.60 2.02 2.14 2.14 1.01 1.07 1.08 

0.65 2.20 2.37 2.36 1.10 1.18 1.19 

0.70 2.38 2.58 2.58 1.19 1.29 1.30 

0.75 2.55 2.78 2.77 1.28 1.39 1.40 

0.80 2.72 2.95 2.94 1.36 1.47 1.48 

0.85 2.88 3.09 3.09 1.44 1.54 1.56 

0.90 3.03 3.20 3.20 1.52 1.60 1.62 

0.95 3.18 3.28 3.28 1.59 1.64 1.65 

1.00 3.31 3.31 3.32 1.65 1.65 1.67 
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表 2.6 ねじり角𝜓o(𝑥)の理論値と数値解析結果の比較（𝑙o= 100 mm,𝜙 = 10°） 

𝑥 𝑙o⁄  

Twist angle: 𝜓o [deg] 

The number of beam: 𝑁 = 4 The number of beam: 𝑁 = 8 

Theoretical results 
Analytical results 

Theoretical results 
Analytical results 

Rigid Elastic Rigid Elastic 

0.00  0.000 0.001  0.000 0.001 

0.05 0.010 0.010 0.012 0.005 0.005 0.006 

0.10 0.035 0.029 0.033 0.018 0.015 0.016 

0.15 0.070 0.057 0.062 0.035 0.028 0.031 

0.20 0.112 0.093 0.099 0.056 0.046 0.049 

0.25 0.157 0.136 0.143 0.079 0.067 0.071 

0.30 0.206 0.184 0.193 0.103 0.092 0.096 

0.35 0.257 0.237 0.248 0.128 0.118 0.123 

0.40 0.309 0.294 0.306 0.154 0.146 0.151 

0.45 0.361 0.352 0.366 0.180 0.176 0.181 

0.50 0.413 0.412 0.428 0.207 0.206 0.212 

0.55 0.465 0.472 0.489 0.233 0.236 0.242 

0.60 0.516 0.531 0.550 0.258 0.265 0.272 

0.65 0.565 0.587 0.608 0.283 0.293 0.301 

0.70 0.613 0.640 0.662 0.306 0.320 0.328 

0.75 0.658 0.689 0.713 0.329 0.344 0.353 

0.80 0.700 0.731 0.757 0.350 0.365 0.375 

0.85 0.739 0.767 0.795 0.370 0.383 0.394 

0.90 0.774 0.794 0.824 0.387 0.397 0.409 

0.95 0.803 0.813 0.844 0.402 0.406 0.418 

1.00 0.827 0.820 0.854 0.413 0.410 0.423 
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2.4 設計方法 

2.4.1 手 順 

二重筒構造では，その目的に応じてねじり角分布を任意に設定できることが求められる．そこで，

前章で得た理論に基づき，目的の角度分布を達成するための設計方法を確立した．設計の手順は以下の

通りである（図 2-15）． 

1) 各閉断面位置における目標ねじり角𝜓(𝑋𝑛)を決める（ねじり角分布を設定する）． 

2) 主設計パラメータ𝜙以外のパラメータを事前に決める．ここで，理論式ではモーターからのねじ

りモーメント𝑀Tを与えているが，実際の試験ではステッピングモーターの利用を想定しており，モータ

ーのねじり角𝜓motorが与えられる．理論式によると，ねじりモーメント𝑀Tは，ステッピングモーターか

らのねじり角𝜓motorが付与されたときに二重筒構造に付与されているねじりモーメントであると考える

ことができる． 

3) 1)2)を満たす主設計パラメータ𝜙を求める．この際，式(27)より，設計パラメータ𝜙は非線形方程

式で表されるため，今回は Excel (Microsoft Office)のゴールシーク機能を用いて求めた． 

なお設計に際し，式(27)より，材料特性からはヤング率𝐸，静的せん断弾性率𝐺，構造面からは，各部

材長さ𝑙o，断面二次モーメント𝐼o，断面二次極モーメント𝐽o，はりの本数𝑁，各開断面部材のはりの高

さに係る𝜙が設計変数となり得るが，本研究でははり部分の材料は同一材料とし，各開断面部材のはり

の高さに係る𝜙を主設計パラメータとし，他の変数は翼のサイズや重量といった要因を考慮して事前に

設定することとした． 

ここで，閉断面区間のねじり角𝜓c(𝑙c)と開断面区間のねじり角𝜓o(𝑙o)の比は式(19)，(28)より，次式(35)

で表せる． 

 
𝜓c(𝑙c)

𝜓o(𝑙o)
 = 

{𝑀T𝑙c 𝐺𝐽c⁄ }

[(𝑀T𝑙o
3) {𝑁(12𝐸𝐼o𝑟m

2 +𝐺𝐽o𝑙o
2)}⁄ ]

 = 
𝑙c

𝑙o
 × 

𝑁{12𝐸𝐼o(𝑟m 𝑙o⁄ )2+𝐺𝐽o}

𝐺𝐽c
 (35) 

寸法は次項 2.4.2 以降用いる寸法値（下記表 2.7）の値を参考に，外筒の剛性の最も大きくねじりにく

い区間（𝑙o = 30 mm，𝑟m = 3 mm，𝜙 = 44.2°）を考える．式(35)に各値を代入すると，式(35)は，約0.74%

となり，閉断面区間のねじり角𝜓c(𝑙c)は開断面のねじり角𝜓o(𝑙o)に比べて十分に小さいことが分かる． 

ここで，主設計パラメータ𝜙は開断面区間の剛性が最も大きくねじりにくい場合を想定したため，主

設計パラメータ𝜙の小さい区間では，開断面区間のねじり角𝜓o(𝑙o)に対する閉断面区間のねじり角𝜓c(𝑙c)

はさらに小さくなる．よって，本研究では開断面部のねじり角𝜓o(𝑙o)を目標ねじり角として設計する．

この結果を用いて，外筒の先端におけるねじり角𝜓tipは開断面のねじり角𝜓oの合計に等しい（𝜓tip ≅ 𝜓o）

と近似し，内筒のねじり角𝜓innerと外筒の先端におけるねじり角𝜓tipの比を取ると，次式(36)となる． 

 
𝜓(𝑙inner)

𝜓tip
 < 

𝜓(𝑙inner)

∑ 𝜓o𝑖
𝑛−1
𝑖=1

 < 
(𝑀T𝑙inner 𝐺𝐽inner⁄ )

[(𝑛−1)(𝑀T𝑙o
3) {𝑁(12𝐸𝐼o𝑟m

2 +𝐺𝐽o𝑙o
2)}⁄ ]

 = 
𝑙inner

𝑙o
 × 

𝑁{12𝐸𝐼o(𝑟m 𝑙o⁄ )2+𝐺𝐽o}

(𝑛−1)𝐺𝐽inner
 (36) 

同様に，式(36)に次項 2.4.2 以降用いる寸法値（下記表 2.7）の値を参考に，外筒は剛性の最も大きく

ねじりにくい区間（𝑙o = 30 mm，𝑟m = 3 mm，𝜙 = 44.2°）で全区間構成されている場合を考える．式(36)

に各値を代入すると，約0.36%となり，内筒のねじり角𝜓(𝑙inner)は外筒の先端におけるねじり角𝜓tipに比

べて十分に小さいことが分かる． 

ここで，主設計パラメータ𝜙は開断面区間の剛性が最も大きくねじりにくい場合を想定したため，主

設計パラメータ𝜙の小さい区間では，開断面区間のねじり角∑ 𝜓o𝑖
𝑛−1
𝑖=1 に対する内筒のねじり角𝜓(𝑙inner)は

さらに小さくなる．そしてこれは，式(31)より，ステッピングモーターのねじり角𝜓motorは先端における

ねじり角𝜓tipにほぼ等しいことを意味する．これは内筒が外径は外筒よりも小さいものの，閉断面部材

である中実丸棒であるとともに，内筒に適用予定の真鍮 C3604 が外筒に比べ弾性率が高いことから，内

筒は構造・材料の両面で外筒に比べ十分に剛であるためである．以上の結果から，本研究では原則とし

て内筒については剛体として，以下数値解析を行う． 
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図 2-15 設計の流れ 

2.4.2 設計例 

前項の設計方法に基づき評価モデルを設計した（図 2-16）．細部寸法及び数値解析条件は表 2.7 の通

りである．前項同様，数値解析では変位𝛿(𝑥)を得られるので，これから式(31)を用いてねじり角𝜓(𝑥)に

換算する．なお，ねじり角分布については，一例として根本側から他端にかけて．各区間で0.25°~2°変

化するものとし，先端部で9°ねじられるように設定した．式で表すと，次式(37)，(38)の通りである． 

 𝜓(𝑋1) = 0° (37) 

 𝜓(𝑋𝑛+1) = 𝜓(𝑋𝑛) + 0.25° × 𝑛 (38) 

ここで，𝑋は翼根からのスパン方向への座標を意味し，𝑛は根本側から先端側にかけての閉断面部1～9

の番号を意味し，𝑋𝑛は𝑛番目の閉断面区間の中心とする．𝑋と𝑛は式で表すと，次式(41)の通りである． 

 𝑋𝑛 = (𝑛 − 1)𝑙𝑜 + 
1+(𝑛−1)

2
𝑙𝑐 (39) 

図 2-16 より，ねじり角の小さい根本側ほど外筒のはり部分は太く（𝜙が大きく），ねじり角の大きい

先端側ほど外筒のはり部分が細く（𝜙が小さく）なっていることが確認できる．また，モデル寸法は将

来的に用いる風洞の大きさの制限，3D プリンターの大きさの制限等を考慮し，スパン長267 mm(∑ 𝑙o +

∑ 𝑙c = 30 mm× 8 + 3 mm× 9)とした． 

 
図 2-16 二重筒構造設計結果 

0 < 𝑁 × 2𝜙 < 2π 

各閉断面位置での目標ねじり角𝜓(𝑋𝑛)の設定 

設計パラメータ𝜙以外の設定 

No 
Yes 

作成，組立 

設計パラメータ𝜙の算出 

 反復計算 
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表 2.7 数値解析モデル及び数値解析条件 

Part Parameter Values 

Motor 
Twisting 

moment: 𝑀T 
3.5 N ∙ mm 

D
o
u
b
le

 c
y
li

n
d
ri

ca
l 

tu
b

e 

O
u

te
r 

tu
b

e 

C
lo

se
d

 s
ec

ti
o

n
 

Number: 𝑛 1 2 3 4 5 6 7 8 9 

Radius: 𝑟m 3.50 mm 

Width: 𝑡 1.00 mm 
1.50 

mm 

Internal 

diameter: 𝑑1 
6.00 mm 

5.00 

mm 

External 

diameter: 𝑑2 
8.00 mm 

Span-wise 

length: 𝑙c 
3.00 mm 

Target twist 

angle:  

𝜓(𝑋𝑛) 

0.00° 0.25° 0.75° 1.50° 2.50° 3.75° 5.25° 7.00° 9.00° 

Design 

parameter: 

 𝜙 

 

42.22° 31.52° 26.40° 23.19° 20.93° 19.21° 17.85° 16.74° 

 

Width: 𝑡 1.00 mm 

Radius: 𝑟m 3.50 mm 

Internal 

diameter: 𝑑1 
6.00 mm 

External 

diameter: 𝑑2 
8.00 mm 

The number 

of beam: 𝑁 
4 

S
p
an

-w
is

e 

le
n
g
th

 𝑙o 30.0 mm 

In
n
er

 t
u
b
e 

𝑙inner 267 mm (∑ 𝑙o + ∑ 𝑙c =30 mm × 8 + 3 mm × 9) 

Internal 

diameter: 𝑑1 
0.00 mm 

External 

diameter: 𝑑2 
5.00 mm 
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2.5 設計方法の有効性評価 

2.5.1 ねじりモーメント𝑀Tを付与した場合 

2.5.1.1 概 要 

前項の設計方法に基づきモデルの設計を行い，まずは数値解析により設計方法の有効性を評価した

（図 2-17）．数値解析には 2.3 節と同様に，大変形解析を行った．メッシュの大きさは構成部品で最も

薄いはり部分の肉厚𝑡 = 1 mmを考慮し，また用いた数値解析ソフト（ANSYS workbench）の節点数の制

約より，その半分の0.5 mmとした．さらに，2.3.3 項の結果を考慮し，複数区画のモデルにおける閉断面

部分の剛性の影響を評価するため，ステッピングモーターからのねじり角𝜓motorではなく，ねじりモー

メント𝑀Tを付与し，数値解析を行った． 

 
図 2-17 数値解析の様子 (a) 閉断面区間弾性体 (b) 閉断面区間剛体 

2.5.1.2 ねじり角𝜓(𝑋)の理論値と数値解析結果比較 

ねじり角𝜓(𝑋)の理論値と数値解析結果比較を図 2-18 及び表 2.8 に示す．ここで，閉断面部の剛性の

影響を見るため，次項 2.5.2 で用いる閉断面部分にリブを配置することで剛性を高めたモデル及び，閉

断面部分を剛体としたモデルの数値解析結果と比較し，閉断面部分の剛性の違いによるねじり角𝜓(𝑋)

への影響を比較した．なお，閉断面部分にリブを配置したモデルの数値解析の評価方法は 2.5.2.2 で述べ

る．図 2-18 より，以下の事項が分かる． 

1) ねじり角𝜓(𝑋)について，数値解析結果は，目標ねじり角に設定した閉断面部分におけるねじり角

𝜓(𝑋𝑛)のみでなく，開断面部分におけるねじり角も理論値と全体的に類似した傾向が見られる．これに

より，閉断面部分を境にねじり角分布を変えられる，任意のねじり角分布に設定できる二重筒構造の提

案の有効性を数値解析レベルにおいて示すことができた． 

2) ねじり角𝜓(𝑋)について，数値解析結果は閉断面部材の剛性が高い方が理論値に近い値を取る． 

閉断面部分に Clark Y の翼型リブを配置することで，誤差が小さくなり，さらに，閉断面部分を剛体

として数値解析を行うと，より理論値に近い値をとることが確認できた．これにより，閉断面部分の剛

性を高めることで理論値に近い値を示すことが分かる．これは，理論式の導出にあたり，変位𝛿(𝑥)の算

出に用いた境界条件において，開断面部分のはりの両端に配置した閉断面部分が変形しないと設定し

たためである．しかし，実際には閉断面部分は変形を起こすため，閉断面部分の剛性が高い方が，理

論の前提に近くなり，理論値に近い値をとると考えられる． 

3) 内筒と外筒の結合側において誤差が大きくなる． 

この要因は先端側の方が，根本側からの誤差が蓄積し，誤差が大きくなるためであると考えられる． 
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図 2-18 ねじりモーメント𝑀Tを与えた際の各位置におけるねじり角𝜓(𝑋) [deg]の比較 

表 2.8 ねじりモーメント𝑀Tを与えた際の各位置におけるねじり角𝜓(Xn) [deg]の比較 

Closed section number: 

𝑛 

Twist angle: 𝜓(𝑋𝑛) [deg] 

Theoretical results 
Analytical results 

Elastic Rib Rigid 

1 0.00° 0.00° 0.00° 0.00° 

2 0.25° 0.29° 0.28° 0.24° 

3 0.75° 0.88° 0.85° 0.73° 

4 1.50° 1.74° 1.69° 1.47 

5 2.50° 2.87° 2.78° 2.45° 

6 3.75° 4.27° 4.10° 3.69° 

7 5.25° 5.92° 5.67° 5.17° 

8 7.00° 7.83° 7.45° 6.90° 

9 9.00° 9.96° 9.38° 8.88° 
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2.5.2 ねじり角𝜓motorを付与した場合 

2.5.2.1 概 要 

設計方法の有効性を評価するため，前節の結果を踏まえ，閉断面部分にリブを加えることで閉断面

部分の剛性を高めたモデルを作成し（図 2-19），試験を行った（図 2-20）．また，対応する数値解析を

実施した．ここで，モデルの二重筒構造部分は前項の寸法に同じである．試験では，目標ねじり角に設

定している閉断面部分におけるねじり角𝜓(𝑋
𝑛
)を測定するため，閉断面部分に配置したリブにマーカ

ーを貼り，そのねじり変位を，フォトグラメトリ計測装置（AICON/DPA システム 40,41（図 2-20））を用

いて計測した．AICON/DPA システムは，Reference crossが座標軸であり，ScaleBarが長さの基準となり，

供試体に配置した標準ターゲットに関する情報をつなぎ合わせるために，コードターゲットを配置して

いる．なお，供試体は 3D プリンターの大きさの制約から組み立て式とし（図 2-19(a)）．リブにはプラ

モデルやラジコンをはじめ，小型の航空機に使用されている Clark Y（図 2-21）を翼型として適用した．

Clark Y 翼型は単翼時代になり強度上厚い翼が要求され生まれた翼型である 42．和栗によると，同翼型

は，1927 年にリンドバーグが西洋横断に成功した「ライアン NYP-1 型機」に採用され有名になった翼

型で，翼下面の大部分が直線で構成されているので，工作しやすく，定盤上での翼の組立ても正確にで

きる．さらに，形態が簡単な割には性能が悪くなく，翼弦の大小による性能の変化も少なく，大抵の寸

法のモデルに使用され，模型での使用に適した翼型といえる 43．供試体の寸法を表 2.9 及び図 2-22 に

示す． 

 
図 2-19 試験片詳細(a) 個別に成形したパーツ (b) 組立図 
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図 2-20 試験セットアップ (a) フォトグラメトリ計測装置 (b) データ処理画像 

 
図 2-21 Clark Y 翼型 
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表 2.9 評価モデルの概要 

Part Parameter Values 

Motor 
Twisting angle: 

𝜓motor 
9° 

D
o

u
b

le
-t

u
b

e 
cy

li
n

d
er

 

O
u

te
r 

tu
b

e 

C
lo

se
d

 s
ec

ti
o

n
 (

ri
b

) 

Number: 𝑛 1 2 3 4 5 6 7 8 9 

Airfoil Clark Y 

Chord length 90 mm 

Span-wise length 3.0 mm 

Target twist angle: 

𝜓(𝑋𝑛) 
0.00° 0.25° 0.75° 1.50° 2.50° 3.75° 5.25° 7.00° 9.00° 

Design parameter: 

 𝜙 

 

42.22° 31.52° 26.40° 23.19° 20.93° 19.21° 17.85° 16.74° 

 

O
p
en

 s
ec

ti
o

n
 (

b
ea

m
) 

Width: 𝑡 1.00 mm 

Radius: 𝑟m 3.50 mm 

Internal diameter: 

𝑑1 
6.00 mm 

External diameter: 

𝑑2 
8.00 mm 

The number of 

beam: 𝑁 
4 

Span-wise 

length 

𝑙o 30.0 mm 

In
n
er

 t
u
b
e 

𝑙inner 267 mm (∑ 𝑙o + ∑ 𝑙c =30 mm × 8+ 3 mm × 9) 

Internal diameter: 

𝑑1 
0.00 mm 

External diameter: 

𝑑2 
5.00 mm 

 
図 2-22 評価モデルイメージ図 
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2.5.2.2 数値解析による評価方法 

前モデル同様，大変形解析を行った．数値解析結果からは変位𝛿(𝑋)及び，各要素の座標が読み取れる．

ここで，モーフィング翼へ応用することを想定し，閉断面（リブ装着）区間については前縁と後縁を結

ぶ線を基準とし，ベクトルの内積を利用することで，ねじり角𝜓(𝑋𝑛)を求めた．細部は以下の通りであ

る（図 2-23 参照）． 

まず，数値解析結果より，前縁（A1点）と後縁（B1点）を読み取り，前縁から後縁に向かうベクトル

A1B1⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗  ⃗を求める．次に，ねじった後の前縁（A2点）と後縁（B2点）をそれぞれの変位𝛿(𝑥1)を足して求め

る．これにより，ねじった後の前縁（A2点）と後縁（B2点）を結ぶA2B2⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗  が求まる．最後に，ベクトルの

内積の式を用いて，次式(40)より，ねじり角𝜓(𝑋𝑛)を求める． 

 𝜓(𝑋𝑛) = cos−1
(A1B1⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗  ⃗ ∙ A2B2⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗  ⃗)

(|A1B1⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗  ⃗||A2B2⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗ ⃗⃗  ⃗|)
 (40) 

以上が閉断面位置におけるねじり角𝜓(𝑋𝑛)であるが，開断面区間のねじり角については，リブは装着

しておらず，はりは剥き出しとなっているため，前項と同様に，式(34)より算出した． 

 
図 2-23 数値解析における閉断面位置ねじり角𝜓(Xn)の導出 

2.5.2.3 試験による評価方法 

試験結果は，AICON/DPA システムから得た試験結果をもとに，以下のステップに従い，各閉断面位

置のねじり角𝜓(𝑋𝑛)を算出した． 

試験の流れを図 2-24 に示す．まず，装置のセッティングを行い（図 2-20 (a)の状態），供試体の撮影

を行う．次に，そのデータを AICON/DPA システムに取り込み，評価を行う．ここで，必要なデータが

とれているならば，引き続き供試体をねじった後に供試体の撮影を行う．一方で，データが不足してい

る場合や，評価に失敗した場合は，再度供試体の撮影からやり直す．その後，マーカー位置の変位𝛿から

閉断面位置のねじり角𝜓(𝑋𝑛)を算出する． 

なお，本モデルは大変形（翼端部を9°ねじる）を想定しているため，モーターの静止トルク及び供試

体の各パーツ間のギャップによるバックラッシュを考慮し，一度に9°ねじるのではなく，1°毎ねじるよ

うにステッピングモーター（Orientalmotor 5 相ステッピングモーターユニット CFK544AP244，ドライバ

DFC5107P45）を設定した．ここで，バックラッシュが生じないようにするための処置として，計測前に

回転方向に1°ねじることとした（モーターのねじり角𝜓
motor

は最終的に10°） 

次に，AICON/DPA による処理の手順を示す（図 2-24 参照）． 

手順 1) AICON/DPA システムによる画像の読み取り，計測 

撮影した画像を AICON/DPA システムに取り込むと，各リブに 4 点，各開断面部分に 1 点計 44 点及

び取り付けた試験セットアップのマーカーを含め，全マーカーの座標が求まる（図 2-20(b)）．これから，

ノード番号の違いを利用して，供試体のマーカーのデータのみを抽出する． 

手順 2) 座標系の一致 
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AICON/DPA システムから読み取った計測データでは，相対的な位置は正確なものの，座標が計測ご

とに少しずれる．そのため，Matlab を用いて根本側リブの位置姿勢を一致させるよう座標変換を行っ

た（図 2-25）． 

2-1) 平行移動 

2-1-1) 平行移動 1 

まず，座標を概ね揃えるため，各座標を最も X 座標の小さいマーカー（翼根側リブ：𝑛 = 1）の中で

最も X 座標の小さい）位置基準になるように次式(41)により平行移動した． 

 𝑥1⃗⃗  ⃗ = x⃗ − min(𝑥 ) (41) 

ここで，この後リブ毎にデータを抽出することが必要になる．そのためには，各マーカー位置の X 座

標の違いを利用する．リブ毎に X 座標が同じ（dX）になるように次式(42)により，丸め込みを行った（図 

2-26）． 

 dX = round (
𝑥1⃗⃗ ⃗⃗  ×2×(𝑁−1)

|𝑥1⃗⃗ ⃗⃗  |max
) (42) 

なお，今回は，根本側のリブを𝑛 = 1，先端側のリブを𝑛 = 9とし，𝑛は抽出したいリブの番号（𝑛 = 1～9）

である．このdXにより，リブ毎のデータを取り出すことができる． 

2-1-1) 平行移動 2 

次に，次式(43)により，各座標を根本側（𝑛 = 1）基準になるように平行移動した（図 2-25(a)から図 

2-25(b)）． 

 (

𝑥1⃗⃗  ⃗

𝑦1⃗⃗⃗⃗ 

𝑧1⃗⃗  ⃗

) = (
𝑥 
𝑦 

𝑧 

) −mean(

𝑥 (𝑖𝑑)

𝑦 (𝑖𝑑)

𝑧 (𝑖𝑑)

) (43) 

ここで，添え字 1 は平行移動後，id は翼根側(𝑛 = 1)のリブのマーカー4 点のノード番号である． 

ここで，各リブのマーカー情報を X 軸座標（翼幅方向）の違いを利用して抽出できるようにした（図 

2-26）． 

2-2) 回 転 

次に，回転による座標変換を考える．一般的に，X 軸まわりに𝛼，Z 軸まわりに𝛽，Y 軸まわりに𝛾そ

れぞれ回転させ，座標系を一致させる場合，座標変換前後の座標をそれぞれ順に(𝑥
1
, 𝑦

1
, 𝑧

1
)，(X, Y, Z)

とすると，(𝑥
1
𝑦

1
𝑧

1
)系と(XYZ)系の間の変換は次式(44)のように表される． 

 [
𝑋

𝑌⃗ 

𝑍 

⃗⃗ 

] = [
1 0 0
0 cos𝛼 − sin𝛼
0 sin𝛼 cos𝛼

] [
cos 𝛽 − sin𝛽 0
sin 𝛽 cos𝛽 0
0 0 1

] [
cos 𝛾 0 − sin 𝛾
0 1 0

sin 𝛾 0 cos 𝛾
] [

𝑥1⃗⃗  ⃗

𝑦1⃗⃗⃗⃗ 

𝑧1⃗⃗  ⃗

] (44) 

ここで，各回転角𝛼，𝛽，𝛾は各ねじり角におけるマーカーの座標から算出する．しかし，式(44)は三

角関数を含む非線形方程式のため，ここでは，それらが微小であると近似し，線形化した上で𝛼，𝛽，𝛾

の値を求めた． 

例えば，YZ平面におけるプロット点の近似直線の傾きを𝑎，切片を𝑏とすると，次式(45)が成り立つ． 

 [

𝑧11
⋮
𝑧1k

] = [

𝑦11 1

⋮ ⋮
𝑦1k 1

] [
𝑎
𝑏
] (45) 

ここで，kは評価に用いるマーカー数とする．式(45)から，最小二乗法を用いて求めた直線の傾き𝑎よ

り，直線のなす角𝛼が次式(46)により求まる． 

 𝛼 = tan−1(𝑎) (46) 
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同様に𝛽，𝛾を求めた．なお，本試験では Y 軸まわり，Z 軸まわりの際は根本側のリブ（𝑛 = 1）を基

準とした．この求めた𝛼，𝛽，𝛾を式(44)に代入して座標系を一致させ，各座標をプロットした（図 

2-25(c)）． 

 
図 2-24 フォトグラメトリ計測装置による計測のフローチャート 

装置セッティング 

最終ねじり角 

供試体の撮影 

写真データ取り込み 

計測の実施 

 相対位置の測定 

Twist 

座標変換 

 並進移動 

 回転移動 

成 功 

失 敗 

No 

Yes 

各リブ位置のねじり角𝜓(𝑋𝑛)の算出 

マーカーのトリミング 
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図 2-25 マーカー位置 (a)画像変換前 (b)並進移動後 (c)回転移動後 

 
図 2-26 座標位置によるリブデータの抽出準備 
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3) 各リブ位置でのねじり角𝜓(𝑋𝑛)の算出 

図 2-25 の通り，X 軸方向は翼幅方向であり，YZ 平面内でねじられているものと近似し，着目する𝑛

番目のリブにおけるねじり角𝜓(𝑋𝑛)を，各リブに設置した 4 点のマーカーのなす近似直線の傾きから求

めた（図 2-27～図 2-36）．ここで，各リブの初期状態をそれぞれの基準角度とし，そこからのねじり

角が着目する𝑛番目のリブにおけるねじり角𝜓(𝑋𝑛)である（次式(47)）． 

 𝜓(𝑋𝑛) = |𝜁(𝑛, 10) − 𝜁(𝑛, 1)| (47) 

ここで，𝜁は𝑛番目のリブにおける，モーターのねじり角𝜓
motor

のときのねじり角を示している．式(47)

で示したねじり角𝜓(𝑋𝑛)について，図示したものが図 2-28～図 2-36 である．それぞれ，𝑛番目のリブが

モーターのねじり角𝜓
motor

時におけるマーカー位置及びそのマーカー位置がなす近似直線を示している．

図 2-28～図 2-36 より，翼端側になるにつれ，ねじり角𝜓(𝑋𝑛)が大きくなっていくことが確認できる．

なお，図 2-28 からは変化が見られないが，これは翼根側のリブ(𝑛 = 1)はねじれないように評価してい

るためであり，座標変換が意図した通り行われたことを意味している． 

 
図 2-27 座標変換後のリブのマーカー位置（YZ 平面）： 

翼根側（𝑛 = 1），中央（𝑛 = 5）及び翼端側（𝑛 = 9） 

 
図 2-28 座標変換後のリブのマーカー位置（YZ 平面）：翼根側（𝑛 = 1） 

 
図 2-29 座標変換後のリブのマーカー位置（YZ 平面）（𝑛 = 2） 
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図 2-30 座標変換後のリブのマーカー位置（YZ 平面）（𝑛 = 3） 

 
図 2-31 座標変換後のリブのマーカー位置（YZ 平面）（𝑛 = 4） 

 
図 2-32 座標変換後のリブのマーカー位置（YZ 平面）（𝑛 = 5） 

 
図 2-33 座標変換後のリブのマーカー位置（YZ 平面）（𝑛 = 6） 

 
図 2-34 座標変換後のリブのマーカー位置（YZ 平面）（𝑛 = 7） 
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図 2-35 座標変換後のリブのマーカー位置（YZ 平面）（𝑛 = 8） 

 
図 2-36 座標変換後のリブのマーカー位置（YZ 平面）：翼端側（𝑛 = 9） 

2.5.2.4 結果及び考察 

各位置におけるねじり角𝜓(𝑋)の比較を図 2-37，表 2.10 に示す．図 2-37 及び表 2.10 より，全般とし

て，試験結果，数値解析結果ともに，理論値と概ね一致しており，設計方法の有効性を確認することが

できた．以下試験結果，数値解析結果についてそれぞれ示す． 

1) 試験結果 

試験結果は，全体的に理論値と概ね一致しており，目標のねじり角分布を達成していることが確認で

き，設計方法の有効性を立証することができた．一方で，例えば先端におけるねじり角𝜓(𝑋9)は9.32°と，

3.6%程度大きく観測され，ステッピングモーターのねじり角𝜓motor以上になっている．これは，座標変

換の誤差が影響していると考えられる． 

なお，計測誤差は大変小さく，計測に使用した AICON/DPA システムの座標系内各点の計測誤差は

2 μm + 5μm m⁄  (RMS)であり 41，スケールバーの長さが 1389 mmであるため，8.945 μmの誤差が各マ

ーカーにのることとなる．供試体の翼弦長が 90 mmであることを考慮すると，角度にして約1 × 10−2 

[deg]の誤差であり，先端における誤差0.32°よりも十分に小さい．ただし前節でも述べた通り，計測結果

の座標系は計測ごとに差が生じる．次に，使用した oriental motor 製のステッピングモーターのホームペ

ージによると，ステッピングモーターは無負荷状態で±3分（0.05°）以内の精度を持っているものの，摩

擦負荷が存在すると，その際の角度精度は、角度・トルク特性より、摩擦負荷に応じた角度変異を生じ

る 46．本試験では，ステッピングモーターによりねじり角𝜓motorを与えているが，理論式によると，ス

テッピングモーターにかかるねじりモーメント𝑀Tは3.5 N ∙ mmであり，静止トルクより十分に小さい 44．

そのため，摩擦負荷に応じた角度変異も小さいと考えられ，AICON/DPA システムとの誤差を合わせて

も，計測誤差は十分に小さいこととが分かる．よって，座標変換の誤差が主な誤差要因となっていると

考えられる． 

2) 数値解析値結果 

数値解析結果は，閉断面部の剛性に関係なく，全体的に理論値と概ね一致しており，目標のねじり角

分布を達成していることが確認でき，設計方法の有効性を確認することができた．さらに，閉断面部

分を剛体としたモデルの数値解析結果と比較しても，その差は小さく，リブを配置したことで十分な

剛性を得られたと考えることができる．今後の評価では，ステッピングモーターを用いて角度を付与す
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る予定であり，リブを剛体とした場合の方が，有限要素法解析においてメッシュ数が減り，計算コスト

が抑えられるため，本研究では以下，リブ及び内筒は剛体として数値解析を行う． 

 
図 2-37 ねじり角𝜓motorを与えた際のねじり角𝜓(X) [deg]の比較 

表 2.10 各リブ位置におけるねじり角𝜓(𝑋𝑛) [deg] 

Rib number:  

𝑛 

Twist angle: 𝜓(𝑋𝑛) 

Theoretical results 
Analytical results 

Experimental value 
Elastic Rigid 

1 0.00° 0.00° 0.00° 0.00° 

2 0.25° 0.26° 0.26° 0.24° 

3 0.75° 0.81° 0.80° 0.79° 

4 1.50° 1.60° 1.60 1.54° 

5 2.50° 2.63° 2.62° 2.67° 

6 3.75° 3.89° 3.89° 3.96° 

7 5.25° 5.37° 5.37° 5.44° 

8 7.00° 7.07° 7.02° 7.31° 

9 9.00° 8.89° 8.96° 9.32° 

 



 

40 

2.6 ねじり角分布を変えた例 

2.6.1 概 要 

任意のねじり角分布に設定できる形状可変構造の提案の有効性を評価するために，ねじり角分布の異

なるモデルについても評価する必要がある．ただし，本提案はモーターからのねじりモーメント𝑀Tが先

端側で外筒に伝達されるため，先端側のねじり角𝜓tipが最大または最小となる．また，単一のアクチュ

エータを使用しているために，根本から先端にかけて途中で逆にねじれるような設計にすることはでき

ないという制約はある． 

2.6.2 設計モデル 

前節では，翼端側の区間ほどねじり角分布の大きくなるモデルを提案し，試験及び数値解析により，

その有効性を示したが，ここでは前節の例を含め，3 種類のねじり角分布になるモデルを設計した（ 

表 2.11，図 2-38，表 2.12，図 2-39）．ねじり角𝜓(𝑋)に関して数値解析結果との比較を示す（図 2-40）．

ここで，前節のモデルは No.3 とした．No.1 は根本側のねじり角分布が大きく，先端側になるほどねじ

り角分布が小さくなるモデルである．No.2 は全開断面区間の剛性を一様にしたモデルである．No.3 は

既出の通り，根本側のねじり角分布が小さく，先端側になるほど大きくなるモデルである．数値解析は

前節同様に，大変形解析で，はりの厚さ𝑡 = 1 mmを考慮して，メッシュの大きさは0.25 mmである． 
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表 2.11 数値解析モデル 1 の寸法及び数値解析条件 

Part Parameter Values 

Motor 
Twisting angle: 

𝜓motor 
9° 

D
o
u
b
le

-t
u

b
e 

cy
li

n
d

er
 

O
u

te
r 

tu
b

e 

C
lo

se
d

 s
ec

ti
o

n
 (

ri
b

) 
Airfoil Clark Y 

Number: 𝑛 1 2 3 4 5 6 7 8 9 

Chord length: c 90 mm 

Span-wise 

length: 𝑙c 
3.0 mm 

Target twist 

angle:  

𝜓(𝑋𝑛) 

0.00° 2.00° 3.75° 5.25° 6.50° 7.50° 8.25° 8.75° 9.00° 

Design 

parameter:  𝜙 

 

16.74° 17.85° 19.21° 20.93° 23.19° 26.40° 31.52° 42.22° 

 

O
p
en

 s
ec

ti
o
n
 (

b
ea

m
) 

Width: 𝑡 1.00 mm 

Radius: 𝑟m 3.50 mm 

Internal 

diameter: 𝑑1 
6.00 mm 

External 

diameter: 𝑑2 
8.00 mm 

The number of 

beam: 𝑁 
4 

S
p
an

-w
is

e 

le
n
g
th

 𝑙o 30.0 mm 

In
n
er

 t
u
b
e 

𝑙inner 267 mm (∑ 𝑙o + ∑ 𝑙c =30 mm × 8 + 3 mm × 9) 

Internal 

diameter: 𝑑1 
0.00 mm 

External 

diameter: 𝑑2 
5.00 mm 

 
図 2-38 数値解析モデル 1（逆ねじり角分布）概要図 
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表 2.12 数値解析モデル 2 の寸法及び数値解析条件 

Part Parameter Values 

Motor 
Twisting angle: 

𝜓motor 
9° 

D
o
u
b
le

-t
u

b
e 

cy
li

n
d

er
 

O
u

te
r 

tu
b

e 

C
lo

se
d

 s
ec

ti
o

n
 (

ri
b

) 
Airfoil Clark Y 

Number: 𝑛 1 2 3 4 5 6 7 8 9 

Chord length: 𝑐 90 mm 

Span-wise length: 

𝑙c 
3.0 mm 

Target twist angle:  

𝜓(𝑋𝑛) 
0.00° 1.125° 2.25° 3.375° 4.50° 5.625° 6.75° 7.875° 9.0° 

Design parameter: 

 𝜙 

 

21.97° 

 

O
p
en

 s
ec

ti
o
n

 (
b

ea
m

) 

Width: 𝑡 1.00 mm 

Radius: 𝑟m 3.50 mm 

Internal diameter: 

𝑑1 
6.00 mm 

External diameter: 

𝑑2 
8.00 mm 

The number of 

beam: 𝑁 
4 

S
p
an

-w
is

e 

le
n
g
th

 𝑙o 30.0 mm 

In
n
er

 t
u
b
e 

𝑙inner 267 mm (∑ 𝑙o + ∑ 𝑙c =30 mm × 8 + 3 mm × 9) 

Internal diameter: 

𝑑1 
0.00 mm 

External diameter: 

𝑑2 
5.00 mm 

 
図 2-39 数値解析モデル 2（線形ねじり角分布モデル）概略図 
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2.6.3 結果及び考察 

ねじり角𝜓(𝑋)の理論値と数値解析結果の比較を図 2-40 に示す．図 2-40 より，どのモデル例も理論

値と数値解析結果が全体的に一致しており，目標とするねじり角分布を変えても精度良く設定できる

ことを確認できた．これにより，提案する設計方法を用いることで任意のねじり角分布に設定できる

と言える．また，アクチュエータはステッピングモーターを使用しているため，反対方向にねじること

も可能である．ただし，モーターの回転角度は，内筒を介して外筒に伝わるため，先端（内筒と外筒の

結合部側）のねじり角𝜓tipは必ず最大または最小となる．加えて，根本から先端にかける途中で，反対

方向にねじれるような設定にすることはできないという制約がある．これを実現するためには，新たな

アクチュエータの使用が考えられるが，背景で述べた通り，部品点数増加による重量ペナルティ及び，

故障率の上昇，構造複雑化による信頼性の低下につながるため，本研究では新たなアクチュエータは導

入しない． 

 
図 2-40 ねじり角𝜓(𝑋)の理論値と数値解析結果の比較 

表 2.13 各閉断面位置におけるねじり角𝜓(𝑋𝑛)の理論値と数値解析結果の比較 

Rib 

number:  

𝑛 

Twist angle: 𝜓(𝑋𝑛) 

Model: No.1 Model: No.2 Model: No.3 

Theoretical 

results 

Analytical 

results 

Theoretical 

results 

Analytical 

results 

Theoretical 

results 

Analytical 

results 

1 0.00° 0.00° 0.000° 0.000° 0.00° 0.00° 

2 2.00° 1.90° 1.125° 1.115° 0.25° 0.26° 

3 3.75° 3.61° 2.250° 2.247° 0.75° 0.81° 

4 5.25° 5.09° 3.375° 3.376° 1.50° 1.60° 

5 6.50° 6.34° 4.500° 4.501° 2.50° 2.63° 

6 7.50° 7.35° 5.625° 5.621° 3.75° 3.89° 

7 8.25° 8.12° 6.750° 6.734° 5.25° 5.37° 

8 8.75° 8.65° 7.875° 7.841° 7.00° 7.07° 

9 9.00° 8.89° 9.000° 8.896° 9.00° 8.89° 
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第3章 ツイスト型モーフィング翼への応用 

3.1 概 要 

第 2 章では，任意のねじり角分布に設定できる二重筒構造の提案をし，理論式を導出，設計方法を確

立した．本章では，その応用として，ツイスト型モーフィング翼への適用を検討する（図 3-1，図 3-2）．

なお，現行の飛行機の主流である円筒形の胴体の中央部に主翼を、胴体の後部に水平尾翼と垂直尾翼を

配置した、いわゆる「Tube and Wing Aircraft」5と呼ばれる飛行機の形をベースとするも，胴体及び中央

翼，垂直尾翼等は，本研究では検討を行わない．一般的に翼は，主に桁，リブ（小骨），スキン（外板）

から構成されている（図 3-1）．それぞれの特徴や役割は以下の通りである． 

桁は翼幅方向に伸びており，翼の曲げモーメントを支える役目を担っている．リブ（小骨）は翼根か

ら翼端にかけて，配置され，翼型断面形状保持を担っている．この翼型が変わることで空力性能も変わ

り，多くの翼型が研究されているが，本研究では第 2 章でも用いた Clark Y 翼型を用いる．スキン（外

板）はその名の通り，翼全体の表面を覆い，空気力を受ける．さらに，本提案では翼全体がツイストす

る提案であるため，外板もツイストしやすい伸縮性のある材料並びに，構造にすることが必要である．

外板の選定等細部は次節 3.2 節で検討する． 

ここで，第 2 章まではアクチュエータであるステッピングモーター等の配置はあまり問題ではなかっ

たが，翼への応用ではその位置も検討する必要がある．また，翼をねじるためにはアクチュエータ及び，

アクチュエータからのねじりモーメント𝑀Tを伝達する部品が必要である．ここで，努めて軽量で簡素な

構造とするために，アクチュエータは単一とすると，アクチュエータの配置は根本か他端（先端）とな

るが，アクチュエータ駆動のための電源やドライバの収納スペース等を考慮し，主構造側（根本）とし

た．これは，現行の航空機でも同様であり，実績のある配置である 47． 

本章ではまず，外板部の概要について述べ（3.2 節），次に拡張した理論式を導出し（3.3 節），その

有効性を評価する（3.4 節）．最後に設計方法及びその有効性を風洞試験を通じて評価する（3.5 節，3.6

節）．なお，本研究では剛性や安全面を考慮し，モーフィング翼への応用は主に小型の無人航空機を対

象とし，主翼について検討を行う． 

 
図 3-1 ツイスト型モーフィング翼への適用イメージ(a) 分解図 (b) 組み立て図 

 
図 3-2 ツイスト型モーフィング翼への適用イメージ 

(a) 桁構造 (b) 桁＋リブ構造 (c) 桁＋リブ＋外板部 
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3.2 外板部の決定 

3.2.1 概 要 

モーフィング翼への応用にあたり，外板部の構造・材料を決定する必要がある．外板に関して，その

材料に加え，構造の研究も盛んに行われており 21，その手法は様々だが，伸縮量が大きく，変形しやす

いことが求められている．本研究における外板への要求は以下の通りである． 

(1) 空力を担うことができる（空気の漏れがない） 

(2) 元の翼形状の空力性能を著しく悪化させないこと 

(3) ねじることが可能であること 

以上の条件を満たすように，構造・材料を選定した．まず材料について，モーフィングするために，

伸縮する材料であることが求められる．そのため，弾性率の低い材料を調べ，ゴムスポンジ（内外ゴム

株式会社，ハネナイトスポンジ（図 3-3(a)））を材料として選定した．次に構造についてであるが，二重

筒構造の提案でも述べた通り，開断面を利用すると，部材のねじり剛性は著しく下がり，ねじりやす

くなる．一方で，外板はその名の通り，翼の表面を覆うため，表面の段差が少ない方が好ましい．ま

た，断面二次極モーメントは図心からの距離の 4乗で効いてくるため，努めて小さい方がねじり易さの

観点からは望ましい．以上から，本研究では外板で翼の表面を覆うのではなく，リブ間に配置した． 

まず，ゴムシートから概ね必要な大きさの直方体に切り出し（図 3-3(b)），次に，それを Clark Y 翼型

（翼弦長：90 mm）に加工し（図 3-3(c)），二重筒構造を設置するキャンバーライン上の前縁から 25%翼

弦長位置に直径8.5 mmの穴を空けた（図 3-3(d)）．ここで，ゴムスポンジは変形しやすいため，加工が

難しい．そこで，変形を小さくするために凍らせてから切り出すとともに，概ねの形状になるよう切断

した．翼型への加工の仕上げには，電動ヤスリで削った．なお，公開されている静的せん断弾性率𝐺skは，

0.07 MPaであり 48，ポアソン比𝜀を 0.45の等方性材料として次式(48)を用いて，ヤング率𝐸skは 0.203 MPa 

として扱った（表 3.1）． 

 𝐺 = 
𝐸

2(1+𝜈)
 (48) 

 
図 3-3 ハネナイトスポンジの加工プロセス (a) ハネナイトスポンジゴムシート 

(b) ゴムシートから直方体に切り出し (c) リブ形状へ研磨 (d) 二重筒構造を通す穴を貫通  
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表 3.1 本研究モデルに使用する材料特性 

 Material Part Property Units Content 

ABS 
Rib 

Outer-tube 

Young’s modulus: 𝐸 

MPa 

924.7 

Shear modulus: 𝐺 2767.0 

Metal (brass) Inner tube 
Young’s modulus: 𝐸inner 96,000 

Poison ratio: νinner  0.33 

Rubber sponge Skin part 

Shear modulus: 𝐺sk MPa 0.0748 

Poison ratio: νsk  0.45 

Young’s modulus: 𝐸sk MPa 0.203 

3.2.2 評価方法 

先に述べた外板への要求（概要の(3)）に基づき，柔らかい材料を選定したが，(1)及び(2)の条件を満

たすか検証するために，迎角𝛼 = −10°~20°の範囲で風洞試験を行った．風洞は，防衛大学校に設置され

ているエッフェル型整流風洞を用いた（図 3-4）．その諸元概要を表 3.2，図 3-5 及び図 3-6 に示す．風

洞試験による試験片の取り付けの概要を図 3-7 に示す．供試体は，二軸傾斜スリムステージ（中央精機

株式会社製 TD602）49 ギヤー式回転スリムステージ（中央精機株式会社製 TD602 𝜙90）50，の上の 3 分

力検出器（日章電機株式会社製 LMC-31325-10N）51 の治具と接続され，風洞内に設置されている（図 

3-7）．この際，翼表面特に翼上面の段差は空力性能に影響を及ぼすことが分かっており 52，模型表面を

努めて滑らかにする必要があるため，リブとゴムスポンジの間の溝をパテで埋めた．また，風洞壁から

模型までのギャップ（図 3-8）が大きいと空力特性に影響を及ぼすことが知られている．適切なギャッ

プはアスペクト比にもよるが 53，Barlow らによると，半裁模型の取り付けにおいて，コンプリートスパ

ンの 0.5%以内であれば粘性の影響は無視できる 54．本翼は全翼にすると，534 mm(267 mm ×  2)である

ため，適切なギャップは2.67 mm以内となり，それを目安に設置した．なお，風洞壁との距離が近すぎ

ると，計測中に風洞壁と接触するため，接触しない程度にした．また，低速風洞では，模型等が風洞を

閉塞すると，模型等の周りの動圧が高まり，気流が速くなる．そのため，閉塞率に起因する誤差は小さ

い方が望ましく，Barlow らによると，最大閉塞率は7.5%以下でなければならない 54．閉塞率は次式(49)

で定義される． 

 閉塞率 ≡ 
供試体投影面積

風洞試験部断面積
 (49) 

供試体を風洞内に設置した様子を図 3-9 に示す．用いる風洞内部の対辺距離は，直径600 mmの円に

外接する正八角形であり，断面積は2.98 × 105 mm2である．次に，供試体は，迎角𝛼により投影面積が異

なる．迎角𝛼 = 0°のとき，投影面積は2.94 × 103 mm2であり，閉塞率は式(49)より，約1.0%と，閉塞率は

十分に小さい．また，最も閉塞率が高くなる迎角𝛼 = 20°のとき，投影面積は8.84 × 103 mm2であり，閉

塞率は式(49)より，約3.0%と十分に小さいため，本試験では，閉塞率に起因する誤差は十分に小さい． 

モデルには，3D プリンターで成形した理想形状に近い ABS 製のモデル（図 3-10）と，外板部をゴム

スポンジで作成したモデルを用い，それぞれの空力データを取得した．なお，ゴムスポンジモデルは加

工が困難であり，抗力が大きくなることはが予想されたため，計測結果は揚力係数𝐶Lについてのみ評

価対象とした． 

用いた多分力検出装置（日章電機株式会社製 LMC-31325-10N）51 では，次式(50)の𝐹N, 𝐹A 𝑀xを測定

し，ひずみ増幅器（日章電機株式会社製 DSA-100B）55で増幅し，A/D 変換器（KEYENCE 製マルチ入力

データ収集システム NR-500）56 を用いて記録した．揚力𝐿，抗力𝐷，ピッチングモーメント𝑀c 4⁄ を次式

(50)より算出した．空力データ及び検出力の関係は図 3-11 の通りである． 

 (

𝐿
𝐷
𝑀c

4

) = (
cos𝛼 − sin 𝛼 0
sin 𝛼 cos𝛼 0
0 0 1

)(
𝐹N
𝐹A
𝑀x

) (50) 
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次に，式(50)で求めた値から，各空力係数をそれぞれ次式(51)，(52)で求めた． 

 (
𝐶L
𝐶D
) = (

𝐿
𝐷
) (

𝜌air𝑈
2𝑆

2
)⁄  (51) 

 𝐶Mc
4

 = 𝑀c

4
(
𝜌air𝑈

2𝑆𝑐

2
)⁄  (52) 

ここで，𝜌airは空気密度，𝑈は風洞内の風速を示しており，一般的に，準一次元流れの保存則及びベル

ヌーイの定理より，それぞれ順に次式(53)，(54)が得られる． 

 𝜌𝑈1𝑆1 = 𝜌𝑈2𝑆2 (53) 

 𝑝1 +
1

2
𝜌𝑈1

2 = 𝑝2 +
1

2
𝜌𝑈2

2 (54) 

ここで，添え字 1 は風洞加速筒の入り口，添え字 2 は風洞加速筒の出口を示す．式(53)，(54)より，𝑈2

は次式(55)で示すことができる． 

 𝑈2 = √
2(𝑃1−𝑃2)

𝜌air×{1−(
𝑆2
𝑆1
)
2
}
 (55) 

ここで，加速筒静圧差（風洞加速筒の入り口の圧力𝑃1と出口の圧力𝑃2の差）は，差圧計（長野計器 GC-

6257）により測定した．断面積比(𝑆2 𝑆1⁄ )は，用いた風洞加速筒の面積比より，(1 25⁄ )である．次に，風

洞内空気密度𝜌airは気圧計（佐藤計量器製作所 R-3058）より求めた大気圧と温度計（CUSTOM CT-280WR59）

より計測した気温𝑡𝑒𝑚𝑝(℃)を用いて，次式(56)から算出した 60． 

 𝜌air = 
1.293×𝑃×100

101325(1+0.00367×𝑡𝑒𝑚𝑝)
 (56) 

 
図 3-4 風洞全体外観 
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表 3.2 整流風洞諸元概要 61,62 

構 造 開放形（エッフェル形） 

形 式 吸込式（直線型，水平配置） 

測定部全面 正八角形閉鎖型 

最大風速 約27m s⁄  

胴体全長（整流室，電動機器部は除く） 12.3 m 

最大対辺距離（整流胴径） 3 m 

測定部対辺距離 0.6 m 

加速筒断面積比 25 ∶ 1 

 

 
図 3-5 風洞概略図 61 

 
図 3-6 加速筒及び測定部概要 
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図 3-7 風洞試験における試験片セットアップ (a) 観測部 (b) 供試体等拡大写真 

 
図 3-8 風洞壁とモデル間のギャップ 
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図 3-9 閉塞率(a) 迎角𝛼 = 0° (b) 迎角𝛼 = 20° (c) 供試体翼端側アングル 

 
図 3-10 比較モデル 
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図 3-11 空力データ及び検出力の関係 

3.2.3 評価結果 

揚力係数𝐶Lの比較を図 3-12 に示す．ここで，比較対象として，同翼型 Clark Y の高レイノルズ数（𝑅𝑒 ≅

1.0 × 106）における空力実験データの文献値 63を併記した．揚力係数𝐶Lの比較（図 3-12）より，揚力傾

斜は参考値，文献値と概ねよく一致しており，前述の外板部としての条件(1)及び(2)を満たしていると考

えられる．一般的に，翼型，アスペクト比が同じ場合，高レイノルズ数の方が最大揚力係数(𝐶L)maxは大

きくなることが知られているが，揚力傾斜はレイノルズ数への依存が小さいため，揚力傾斜の比較結果

は妥当であると考えられる．なお，揚力係数𝐶L = 0となるゼロ揚力角(𝛼𝐶L = 0)には低レイノルズ数領域で

のレイノルズ依存性が大きいため，空力特性の比較が難しい．また，本研究での模型取り付け時の困難

さ（モデル工作精度による前縁と後縁の場所の不明確さ）があるため，横軸Δ𝛼は，モーフィング前（𝜓 =

0°）の翼のゼロ揚力角(𝛼𝐶L = 0)からの増分と定義した（以下Δ𝛼を迎角とする）．さらに進藤によると，

一般的に風洞実験で得た揚力傾斜はアスペクト比が 6 ないし 8 の範囲では，およそ1°当たり 0.08 ないし

0.12 程度とあり 52，本試験結果も概ね 0.08 とその範囲内に納まっているため，妥当な揚力傾斜であると

考えられる．なお，ABS モデルの揚力傾斜が途中で変わっているが，この現象は低レイノルズ数領域に

おいて観測されている現象である 64,65．以上より，本研究では外板部にゴムスポンジ（内外ゴム株式会

社，ハネナイトスポンジ 48）を各リブ間に配置して用いることにした． 
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図 3-12 揚力係数𝐶Lの比較 



 

53 

3.3 理論式の拡張 

3.3.1 外板部のねじり角𝜓sk(𝑥)の導出 

3.3.1.1 外筒及び外板部構造のねじり角 

第 2 章で導出した二重筒構造の理論式を，外板部を付けたモーフィング翼構造に適用できるよう拡張

する．一般的に，両端ワーピング拘束された長さ𝑙oのはりの任意の位置𝑥におけるねじり角𝜓(𝑥)は次式

(57)で与えられる 66． 

 𝜓(𝑥) = 
𝑀T𝑙o𝐴(𝑥)

𝐺𝐽
 (57) 

ここで，𝑀Tははりにかかるねじり中心𝑡点まわりのねじりモーメント，𝐺𝐽はねじり剛性を示し，𝐴(𝑥)

は次式(58)の通り定義できる 66． 

𝐴(𝑥) = 

{
 
 

 
 1−cosh√

𝐺𝐽sk𝑙o
2

𝐸𝐼𝜑𝜑𝑡

√
𝐺𝐽sk𝑙o

2

𝐸𝐼𝜑𝜑𝑡
sinh√

𝐺𝐽sk𝑙o
2

𝐸𝐼𝜑𝜑𝑡

(1 − cosh√
𝐺𝐽sk𝑙o

2

𝐸𝐼𝜑𝜑𝑡

𝑥

𝑙o
) −

1

√
𝐺𝐽sk𝑙o

2

𝐸𝐼𝜑𝜑𝑡

sinh√
𝐺𝐽sk𝑙o

2

𝐸𝐼𝜑𝜑𝑡

𝑥

𝑙o
+

𝑥

𝑙o

}
 
 

 
 

 (58) 

ここで，𝐸𝐼𝜑𝜑𝑇は曲げねじり剛性を意味し，添え字“sk”は外板部を意味する．また，本提案では個々

の外板部の長さは外筒の開断面部分（はり）の長さ𝑙oに等しいため， 𝑙oと表記している．次に，式(57)及

び(58)に加えて，モーターから与えられるねじりモーメント 𝑀Tについて考慮すると，𝑀Tは二重筒部及

び外板部に作用するモーメントの和として考えられ，次式(59)のように与えられる(図 3-13)． 

 𝑀T = 𝑁 × (𝑓 × 𝑟m  +  𝑇) + 
𝜓sk(𝑥)𝐺𝐽sk

𝑙o𝐴(𝑥)
 (59) 

ここで，𝑁ははりの本数，𝑓ははりの接線方向に働く力の合計，𝑟mははりの半径，𝑇は各はりに生じ

るねじりトルク，式(59)第 2 項は外板部に生じるねじりモーメント(𝑀T)skである．境界条件（𝑥 = 𝑙oで

𝜓sp(𝑙o) = 𝜓sk(𝑙o)），式(20)及び式(59)を考慮すると，各はりの接線方向に生じる力𝑓は次式(60)で与えら

れる． 

 𝑓 = 
𝑀T

[𝑁×(𝑟m+
𝑙o
2

12𝑟m
×
𝐺𝐽sp

𝐸𝐼sp
)+

𝑙o
2

12𝑟m𝐴(𝑙o)
×
𝐺𝐽sk
𝐸𝐼sp

]
 (60) 

ここで，添え字“sp”は桁を意味する．次に，式(60)を式(59)に代入すると次式(61)が得られる． 

 (𝑀T)sk = 𝑀T [
𝐺𝐽sk𝑙o

2

𝑁×{12𝐸𝐼sp𝑟m
2 𝐴(𝑙o)+𝐺𝐽sp𝑙o

2𝐴(𝑙o)}+𝐺𝐽sk𝑙o
2] (61) 

任意の位置𝑥における一区画モデルの外板部のねじり角𝜓sk(𝑥)（図 3-14）及び外筒のねじり角𝜓sp(𝑥)

は式(61)を式(57)に代入して，次式(62)，(63)が得られる． 

 𝜓sk(𝑥) = 
𝑀T𝑙o

3𝐴(𝑥)

𝑁(12𝐸𝐼sp𝑟m
2 +𝐺𝐽sp𝑙o

2)𝐴(𝑙o)+𝐺𝐽sk𝑙o
2 (62) 

 𝜓sp(𝑥) = 

𝑀T𝑙o
3{(

1

4
(
𝑥

𝑙o
)
2
−
1

6
(
𝑥

𝑙o
)
3
)}

𝑁(𝐸𝐼sp𝑟m
2 +𝐺𝐽sp𝑙o

2 12⁄ )+𝐺𝐽sk𝑙o
2 {12𝐴(𝑙o)}⁄

 (63) 

また一区画モデルにおける翼端(𝑥 = 𝑙o)のねじり角𝜓(𝑙o)（図 3-14）は式(62)または(63)に(𝑥 = 𝑙o)を代

入して，次式(64)で与えられる． 
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 𝜓(𝑙o) =  
𝑀T𝑙o

3

𝑁{12𝐸𝐼sp𝑟m
2 +𝐺𝐽sp𝑙o

2}+𝐺𝐽sk𝑙o
2 𝐴(𝑙o)⁄

 (64) 

ここで，2.2 節同様，𝐽spは部分円環の断面二次極モーメント，𝐼spは断面二次モーメント，𝜙は各はり

の高さに係る角度，𝑡は肉厚を示し，𝑘2は式(24)の様に与えられ 37，𝑘1は部分円環であるはりの縦横比係

数を示す．次に，𝑛個のリブが配置された複数区画モデル（(𝑛 − 1)区画モデル）について考える．式(64)

及びリブの配置された外筒の閉断面部分におけるねじり角を考慮すると，翼根側から𝑛番目のリブにお

けるねじり角𝜓tip（図 3-14）は次式(65)のように与えられる． 

 𝜓tip = 𝑀T [∑ {
𝑙o
3

𝑁{12𝐸𝐼sp𝑟m
2 +𝐺𝐽sp𝑙o

2}+𝐺𝐽sk𝑙o
2 𝐴(𝑙o)⁄

}
𝑖

𝑛−1
𝑖=1 + ∑ (

𝑙c

𝐺𝐽c
)
𝑖

𝑛
𝑖=1 ] ≅ ∑ 𝜓(𝑙o)𝑖

𝑛−1
𝑖=1  (65) 

ここで，リブの配置された外筒の閉断面部分におけるねじり角は，2.4 節の検討結果より微小である

ことが分かっているため，以降は無視することとする． 

 
図 3-13 ねじりモーメント𝑀Tの等価 

 
図 3-14 ねじり角𝜓sk(𝑋), 𝜓(𝑋n)及び𝜓tip 

3.3.1.2 内筒を考慮したモーフィング翼構造のねじり角 

ここまで，外筒と外板部構造における外板部のねじり角𝜓skに関する理論式を導出してきたが，内筒

のねじり角𝜓innerも考慮する必要がある．ここで，モーターのねじり角𝜓motorは，式(64)と(19)より，次

式(66)が得られる． 

  𝜓motor = 𝜓tip +𝜓inner = 𝑀T [∑ {
𝑙o
3

𝑁{12𝐸𝐼sp𝑟m
2 +𝐺𝐽sp𝑙o

2}+𝐺𝐽sk𝑙o
2 𝐴(𝑙o)⁄

}
𝑖

𝑛−1
𝑖=1 + ∑ (

𝑙c

𝐺𝐽c
)
𝑖

𝑛
𝑖=1 +

𝑙inner

𝐺𝐽inner
] (66) 

以上が外板部を含めたモーフィング翼構造のモーターのねじり角𝜓motorに関する理論式であるが，二

重筒構造の場合と同様に，実際の試験では先端の目標ねじり角𝜓tipを決め，そのねじり角を達成するよ

うに，モーターのねじり角𝜓motorを設定する．式(65)より，ねじりモーメント𝑀Tは次式(67)で示すことが

できる． 
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  𝑀T = 
𝜓tip

[∑ {
𝑙o
3

𝑁{12𝐸𝐼sp𝑟m
2 +𝐺𝐽sp𝑙o

2}+𝐺𝐽sk𝑙o
2 𝐴(𝑙o)⁄

}
𝑖

𝑛−1
𝑖=1 +∑ (

𝑙c
𝐺𝐽c

)
𝑖

𝑛
𝑖=1 ]

 (67) 

次に，式(67)を式(66)に代入すると，次式(68)を得る． 

  𝜓motor = 𝜓tip [1 +
𝑙inner

𝐺𝐽inner[∑ {
𝑙o
3

𝑁{12𝐸𝐼sp𝑟m
2 +𝐺𝐽sp𝑙o

2}+𝐺𝐽sk𝑙o
2 𝐴(𝑙o)⁄

}
𝑖

𝑛−1
𝑖=1 +∑ (

𝑙c
𝐺𝐽c

)
𝑖

𝑛
𝑖=1 ]

] (68) 

式(68)より，複数のパラメータが設計パラメータとなり得るが，二重筒構造の設計同様，翼の大きさ

や重さを考慮して外筒の開断面部材のはりの高さに係る角度𝜙を主設計パラメータとして選定した．設

計方法の詳細は次項で記述する．また，外板部のねじり剛性(𝐺𝐽)skは形状が複雑で理論的に求めること

は困難であるため，本研究では数値解析結果より算出した．外板部のねじり剛性(𝐺𝐽)sk及び曲げねじり

剛性(𝐸𝐼𝜙𝜙𝑇)sk
の細部算出方法は次項 3.3.2 で述べる． 
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3.3.2 外板部の剛性の算出 

3.3.2.1 設計モデルの剛性 

外板部の形状は複雑なため，両端を剛体面で拘束された外板部モデルの数値解析を行い（図 3-15），

外板部のねじり剛性𝐺𝐽sk及び曲げねじり剛性(𝐸𝐼𝜙𝜙𝑡)sk
を算出した．数値解析では翼根側を固定し，翼端

側にねじりモーメント𝑀Tを与え，翼端(𝑥 = 𝑙o)におけるねじり角𝜓sk(𝑙o)を読み取る．次に，外板部の長

さ𝑙oを換え，同様の手順を踏み，様々な外板部の長さ𝑙oの翼端におけるねじり角𝜓sk(𝑙o)の値を収集する．

ここで，メッシュサイズは1.0 mmに固定し，線形（微小変形）解析を行った．この際，外板部の形状は

コード長90 mmの Clark Y 翼型（図 3-16，表 3.3）とするため，𝐺𝐽sk (𝐸𝐼𝜙𝜙𝑡)sk
⁄ は一定であり，外板部の

長さ𝑙oによって式(62)は，以下の式(69)，(70)のように近似することができる． 

𝐺𝐽sk𝑙o
2 (𝐸𝐼𝜙𝜙𝑡)sk⁄ ≫ 1のとき 

 𝜓sk(𝑥) = 
𝑀T𝑙o

𝐺𝐽sk
(
𝑥

𝑙o
) (69) 

𝐺𝐽sk𝑙o
2 (𝐸𝐼𝜙𝜙𝑡)sk
⁄ ≪ 1のとき 

 𝜓sk(𝑥) = 
𝑀T𝑙o

3

𝐸𝐼𝜙𝜙𝑇
{
1

4
(
𝑥

𝑙o
)
2
−
1

6
(
𝑥

𝑙o
)
3

} (70) 

さらに，翼端(𝑥 = 𝑙o)におけるねじり角𝜓sk(𝑙o)を考えると，式(69)，(70)は(𝑥 = 𝑙o)を代入して，それ

ぞれ順に，次式(71)，(72)となる． 

 𝜓sk(𝑙o) = 
𝑀T𝑙o

𝐺𝐽sk
 (71) 

 𝜓sk(𝑙o) = 
𝑀T𝑙o

3

12𝐸𝐼𝜙𝜙t
 (72) 

まず外板部の長さ𝑙oが大きい場合，式(71)よりねじり角𝜓sk(𝑥)は長さ(𝑙o)に線形である特徴を利用し，

外板部のねじり剛性𝐺𝐽skを概算する．これを外板部のねじり剛性𝐺𝐽skの初期値とし，曲げねじり剛性

𝐸𝐼𝜙𝜙𝑡を概算する．続いて同様にエクセルゴールシーク機能により，数値解析結果にフィッティングを

行い，各剛性を算出する．ここで，フィッティングには最小自乗法を用い，外板部の各長さ𝑙oにおける

ねじり角𝜓sk(𝑙o)𝑖の数値解析及び理論値との差の合計（次式(73)の左辺）が小さくなるようにした（次式

(73)）． 

 ∑(Δ𝜓sk(𝑙o)𝑖)
2 = ∑[{𝜓sk(𝑙o)𝑖}FEM − {𝜓sk(𝑙o)𝑖}Theory]

2
 (73) 

なお，外板部に着目するため，数値解析モデルは二重筒構造を含まない両端を剛体のリブで固定さ

れた外板部モデルを使用し，桁部分のねじり剛性𝐺𝐽sp及び曲げ剛性𝐸𝐼spは 0 とみなしている．モデルの

細部と具体的な外板部のねじり剛性𝐺𝐽sk及び曲げねじり剛性(𝐸𝐼𝜙𝜙𝑡)sk
の算出は以下の通り． 

（1）複数の長さモデル（外板部の長さ𝑙oを10 mmから200 mmに変化）における翼端のねじり角𝜓sk(𝑙o)

データを取得する．ここで，ねじりモーメント𝑀Tや翼型，翼弦長といったといった他のパラメータは事

前に設定しておき，本研究では一定とする．ここでは，リブの間にリブと同形状で二重筒構造を通す

穴を空けた外板部を設置した（図 3-16）．この際の数値解析モデル及び解析条件を表 3.3 に示す．細部

のパラメータは図 3-16 及び表 3.3 に示す． 

（2）（1）から得た結果を外板部のねじり剛性𝐺𝐽sk及び曲げねじり剛性(𝐸𝐼𝜙𝜙𝑡)sk
を算出するために使用

し，ねじり剛性𝐺𝐽sk =  1.22 × 10
3 N· mm2及び曲げねじり剛性(𝐸𝐼𝜙𝜙𝑡)sk

 =  2.99 × 105 N· mm4を得た． 

（3）得られた外板部のねじり剛性𝐺𝐽sk及び曲げねじり剛性(𝐸𝐼𝜙𝜙𝑡)sk
の有効性を評価するため，理論

値と数値解析結果の比較を行った．図 3-17，表 3.4 によると，数値解析結果と理論値はよく一致して
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いることが確認できる．以上より，算出した外板部のねじり剛性𝐺𝐽sk及び曲げねじり剛性(𝐸𝐼𝜙𝜙𝑡)sk
は外

板部の長さ𝑙oに関係なく有効であることを意味している． 

 
図 3-15 数値解析モデルの例(a) 短いモデル，(b) 長いモデル 

 
図 3-16 外板部断面図 

表 3.3 数値解析モデル及び数値解析条件 

 
Parameter Content Units 

Mesh size 1.0 mm 

Motor Twisting moment: 𝑀T 1.0 N ∙ mm 

Rib 

Airfoil Clark Y  

The number of ribs 2 

Chord length: 𝑐 90.0 
mm 

Span-wise length: 𝑙c 3.00 

Skin part 

Airfoil Clark Y 
 

The number of skin part 1 

Chord length: 𝑐 90.0 

mm Hole diameter: 𝑑 8.50 

Span wise length: 𝑙o 10 ~ 200 

Shear modulus: 𝐺sk 0.07 MPa 

Poison ratio: 𝜖 0.45  
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図 3-17 数値解析結果にフィッティングして算出した剛性値の有効性評価 

（翼端におけるねじり角𝜓sk(𝑙o)の比較） 

表 3.4 数値解析結果にフィッティングして算出した剛性値の有効性評価 

（翼端におけるねじり角𝜓sk(𝑙o)の比較） 

Length 𝑙o [mm] 
Twist angle 𝜓sk(𝑙o) 

Analytical results Fitting value 

0 0.00° 0.00° 

10 0.03° 0.02° 

20 0.13° 0.11° 

30 0.32° 0.32° 

40 0.61° 0.62° 

50 0.99° 0.99° 

60 1.43° 1.41° 

70 1.91° 1.85° 

80 2.42° 2.30° 

90 2.94° 2.76° 

100 3.48° 3.23° 

200 7.97° 7.91° 
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3.3.2.2 大きさの違う外板部の剛性 

3.2 節で述べた通り，ゴムスポンジの加工は難しく，設計通りの寸法・形状にはならないことが予想さ

れる（図 3-18）．一方で，寸法・形状が変わると，外板部の剛性も変わる．そこで，外板部の寸法の影

響を確認するため，外板部の寸法が設計値より5%大きい場合（翼弦長：94.5 mm）及び5%小さい場合

（翼弦長：85.5 mm）の剛性を同様の方法で算出した．翼端部のねじり角𝜓sk(𝑙o)の比較を図 3-19，表 3.5

に示す．その結果，小さいモデルの曲げ剛性，曲げねじり剛性は順に，9.73 × 102 N ∙ mm2，2.40 × 105 N ∙

mm4（表 3.6），同様に大きいモデルは順に，1.48 × 103 N ∙ mm2，3.92 × 105 N ∙ mm4となった（表 3.7）．

この剛性値は元の剛性値と比べて約20~30%程度異なり，外板部の大きさが本モーフィング翼構造のね

じり角𝜓に影響すると考えられる． 

 
図 3-18 外板部の大きさ比較 

 
図 3-19 翼端部における数値解析のねじり角𝜓sk(𝑙o)の比較 
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表 3.5 翼端部における数値解析のねじり角𝜓sk(𝑙o)の比較 

Length: 

𝑙o [mm] 

Analytical twist angle: 𝜓sk(𝑙o) [deg] 

Small (95%) Normal (100%) Large (105%) 

0 0.00 0.00 0.00 

10 0.05 0.03 0.03 

20 0.18 0.13 0.11 

30 0.43 0.32 0.26 

40 0.80 0.62 0.48 

50 1.25 0.99 0.76 

60 1.76 1.43 1.09 

70 2.30 1.91 1.44 

80 2.87 2.42 1.81 

90 3.44 2.95 2.19 

100 4.03 3.48 2.58 

200 9.84 7.97 6.51 

表 3.6 大きさが95%の外板部の寸法及び剛性 

 Value Units 

Chord length: 𝑐 85.5 mm 

Torsional rigidity: 𝐺𝐽sk 9.73 × 102 N ∙ mm2 

Bending torsional rigidity: (𝐸𝐼𝜙𝜙t)sk
 2.40 × 105 N ∙ mm4 

表 3.7 大きさが105%の外板部の寸法及び剛性 

 Value Units 

Chord length: 𝑐 94.5 mm 

Torsional rigidity: 𝐺𝐽sk 1.48 × 103 N ∙ mm2 

Bending torsional rigidity: (𝐸𝐼𝜙𝜙t)sk
 3.92 × 105 N ∙ mm4 
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3.4 数値解析による理論式の有効性評価 

3.3 項で導出した理論式の有効性を評価するため，一例として 1 区画モデルを設計し（図 3-20，表 

3.8），数値解析を行った（図 3-21）．ここで，導出した理論式の有効性を評価するため，両端をリブ

で固定された外板部と二重筒構造で構成された最も基本的なモデルを利用した．数値解析後，数値解

析結果と理論値を比較した．モデルの細部寸法を表 3.8 に示す．ここで，外板部は 3.3.2 項で導出した

ねじり剛性𝐺𝐽sk =  1.22 × 10
3 N· mm2及び曲げねじり剛性(𝐸𝐼𝜙𝜙t)sk

 =  2.99 × 105 N· mm4を使用した． 

理論値と数値解析結果の比較を図 3-21，表 3.9 に示す．図 3-21 の結果より，数値解析結果は理論値

と全体的によく一致していることが確認でき，導出した理論式は一区画モデルにおいて有効であると

言える． 

 
図 3-20 一区画モデル概要(a) 構成部品，(b)組立図 

表 3.8 数値解析モデル寸法 

Part Parameter Content Units 

Motor Twisting moment: 𝑀T 5.0 N ∙ mm 

D
o
u
b
le

 c
y
li

n
d
ri

ca
l 

tu
b
e 

O
u
te

r 
tu

b
e 

Closed section:  

rib 

Airfoil Clark Y 
 

The number of ribs 2 

Chord length: 𝑐 90 

mm 
Span-wise length 

𝑙c 3.00 

Open section:  

beam 

𝑙o 100 

Internal diameter: 𝑑1 6.00 

External diameter: 𝑑2 8.00 

Design parameter: 𝜙 20 deg 

The number of beam: 𝑁 4  

Inner tube 

Internal diameter: 𝑑1 0.00 

mm External diameter: 𝑑2 5.00 

Span-wise length: 𝑙inner 106 

Skin part 

Airfoil Clark Y 
 

The number of skin part 1 

Chord length: 𝑐 90.0 

mm Hole diameter: 𝑑 8.50 

Span wise: 𝑙o 100 

Torsional rigidity: 𝐺𝐽sk 1.22 × 103  N · mm2 

Bending torsional rigidity: (𝐸𝐼𝜙𝜙t)sk
 2.99 × 105 N · mm4 
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図 3-21 任意の位置𝑥における外板部のねじり角𝜓sk(𝑥)の比較 

表 3.9 任意の位置𝑥における外板部のねじり角𝜓sk(𝑥)の比較 

𝑥 𝑙o⁄  
Twist angle 𝜓sk(𝑥) [deg] 

Theoretical results Analytical results 

0.0 0.00 0.00 

0.05 0.08 0.00 

0.10 0.24 0.14 

0.15 0.52 0.42 

0.20 0.87 0.77 

0.25 1.26 1.14 

0.30 1.63 1.52 

0.35 2.08 1.98 

0.40 2.54 2.46 

0.45 2.94 2.87 

0.50 3.42 3.34 

0.55 3.89 3.82 

0.60 4.30 4.22 

0.65 4.76 4.67 

0.70 5.21 5.11 

0.75 5.63 5.53 

0.80 5.96 5.86 

0.85 6.31 6.20 

0.90 6.59 6.46 

0.95 6.76 6.60 

1.0 6.83 6.65 
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3.5 設計方法の拡張とモデルの検討 

外板部を含めた翼を取り扱えるよう，二重筒構造の設計方法を拡張した（図 3-22）．手順を以下に示

す． 

手順 1） 外板部のねじり剛性(𝐺𝐽)sk及び曲げねじり剛性(𝐸𝐼𝜙𝜙𝑡)sk
の算出 

形状が複雑なため，前項記載の通り，数値解析値にフィッティングをかけることで算出する． 

手順 2） 各区間端部（𝑥 = 𝑙o）における目標ねじり角𝜓sk(𝑙o)の設定 

手順 3） 反復計算により，それぞれの目標ねじり角𝜓sk(𝑙o)𝑛を満たす設計パラメータ𝜙をそれぞれ算

出する． 

手順 4） 0 < ∑2𝜙 < 2𝜋の場合，手順 5 へ進む．それ以外の場合，手順 2 へ戻り，他の事前に定めた

パラメータを変更する．これは本提案が外筒の開断面部材の高さに係るパラメータ𝜙を変化させるもの

であり，外筒は閉断面になってはならないためである． 

手順 5） 各一区画モデルを組立て，異なるねじり角分布を有するモーフィング翼構造の作成 

この拡張された設計方法に基づき，一様ではないねじり角分布を有するツイスト型モーフィング翼

構造を一例として設計した（図 3-23， 表 3.10）．解析条件，目標値及びそれを達成する設計値を表 3.10

に記す． 

 
図 3-22 設計の流れ 

  

1. 外板部の剛性算出 

 ねじり剛性𝐺𝐽sk 

 曲げねじり剛性(𝐸𝐼𝜑𝜑𝑡)sk
 

0 < 𝑁 × 2𝜙 < 2π 

1. リブ位置における目標ねじり角𝜓(𝑋𝑛)の設定 

2. 設計パラメータ𝜙以外の設定 

No 

Yes 

4. 作成，組立 新たに加わった箇所 

3. 設計パラメータ𝜙の算出 

 反復計算 
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図 3-23 提案するツイスト型モーフィング翼概要(a) 構成部品，(b) 組立，(c) 供試体 

表 3.10 モーフィング翼構造の寸法及び目標ねじり角𝜓(𝑋n) 

Part Parameter Values 

Motor Twisting angle: 𝜓motor 9.0° 

D
o
u
b
le

 c
y
li

n
d
ri

ca
l 

tu
b
e 

In
n
er

 t
u

b
e Internal diameter: 𝑑1 0.00 mm 

External diameter: 𝑑2 5.00 mm 

Span-wise length: 𝑙inner 267 mm (∑ 𝑙o + ∑ 𝑙𝑐 =30 mm × 8 + 3 mm × 9) 

O
u

te
r 

tu
b
e 

C
lo

se
d
 s

ec
ti

o
n
: 

R
ib

 

Number: 𝑛 1 2 3 4 5 6 7 8 9 

Airfoil Clark Y 

Chord length: 𝑐 90 mm 

Span-wise length: 𝑙c 3.0 mm 

Target twist angle:  

𝜓(𝑋𝑛) 
0.00° 0.25° 0.75° 1.50° 2.50° 3.75° 5.25° 7.00° 9.00° 

O
p
en

 s
ec

ti
o
n
 

The number of beam: 𝑁 

 

2 4 

 

Span-wise length: 𝑙o 30.0 mm 

Width: 𝑡 1.00 mm 

Radius: 𝑟m 3.50 mm 

Internal diameter: 𝑑1 6.00 mm 

External diameter: 𝑑2 8.00 mm 

Design parameter:  𝜙 82.5° 43.3° 34.8° 29.1° 24.7° 21.0° 17.8° 14.7° 

S
k
in

 p
ar

t 

Airfoil Clark Y 

Torsional rigidity: 𝐺𝐽sk 1.22 × 103 N ∙ mm2 

Bending torsional 

rigidity: (𝐸𝐼𝜙𝜙t)sk
 

2.99 × 105 N ∙ mm4 

Chord length: 𝑐 90 mm 

Span-wise length: 𝑙o 30.0 mm 

Diameter of hole: 𝑑2 8.50 mm 
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3.6 設計方法の有効性評価 

設計方法の有効性を評価するため，風洞試験を通じて構造面と空力面から設計方法の有効性を評価し

た．まず構造面では，揚力及び抗力発生時におけるモーフィングの実現可能性を評価するため，風洞試

験を行った．次に空力面では，空力性能に関するモーフィング翼構造の有効性を検証するため，風洞試

験を通じて空力データを取得した． 

3.2 節と異なる点は，モーフィングするためのステッピングモーターが加わっている点である．これ

により，内筒は根本でステッピングモーターと接続され，他端は外筒と翼端で接続されている（図 3-24，

図 3-25）．さらに，内筒よりも一回り径の大きい中空筒を用いて，供試体を装置と固定した．この筒は

内筒を覆い，根本側で治具と接続され，他端で翼根側リブと接続されている．その他は基本的に 3.2 節

同様である．また，閉塞率について，最大となるのは迎角20°において9°ねじった場合であるが（図 3-26），

投影面積は9971.44 mm4であり，閉塞率の式(49)より，閉塞率は約3.3%であり，3.2 節同様に，十分に閉

塞率は小さいため，本試験では，閉塞率に起因する誤差は十分に小さい． 

 
図 3-24 試験装置概要 

 
図 3-25 供試体固定箇所 
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図 3-26 最大閉塞時（迎角𝛼 = 20°, 先端ねじり角𝜓tip = 9°） 

3.6.1 構造面におけるモーフィングの実現可能性 

設計方法の有効性を評価するため，数値解析及び 2 段階の構造試験を行った．まず，翼に揚力に相当

する力が入ったときのツイストが可能であるかを，数値解析により評価した．次に，2.5.2 項と同様に，

ステッピングモーターによりねじり角𝜓motorのみを与えた試験，その後，これに加えて揚力及び抗力発

生時における試験を行った．モーフィング翼構造は，飛行中における変形を前提としているため，2 章

の二重筒構造と異なり，揚力及び抗力発生下でのモーフィングが必要不可欠である．そのため，揚力及

び抗力発生時におけるモーフィングの実現可能性を評価するため，風洞試験を行った（図 3-24）． 

3.6.1.1 数値解析 

3.6.1.1.1 数値解析条件 

翼に生じる揚力𝐿及び抗力𝐷は，文献値の揚力係数𝐶L及び抗力係数𝐶Dを参考にして算出した．迎角𝛼 =

0°のとき，揚力係数𝐶L ≅ 0.5，抗力係数𝐶D ≅ 0.025であり，翼面積𝑆 ≅ 0.02403 m2(0.09 m ×  0.267 m)，

空気密度𝜌air ≅ 1.2 kg m3⁄ ，風速𝑈 = 12 m s⁄ とすると，揚力𝐿 ≅ 1 N，抗力𝐷 ≅ 0.05 Nとなる．一般に迎角

𝛼 = 0°時のモーフィング前の揚力分布は図 3-27 のようになる．揚力は翼根から翼端にかけて分布荷重

として生じている．この揚力𝐿により生じた曲げモーメントの反モーメントが翼根側に生じるため，翼

のねじりは，反モーメントが生じていない場合に比べ難しくなると考えられる．そこで，揚力が翼端に

集中荷重として作用した曲げモーメント及び反モーメントが最大となる場合のねじりについて，数値解

析による検討を行う（図 3-28）．なお，前述の通り，抗力は揚力に比べて十分に小さいため，ここでは

揚力のみ生じているとみなし，数値解析を行う． 

3.6.1.1.2 数値解析結果及び考察 

ねじり角に関する数値解析結果と理論値の比較を図 3-29，表 3.11 に示す．図 3-29，表 3.11 より，

数値解析結果は理論値より全体的に小さな値を取っているが，翼端集中荷重時においても，ツイスト可

能であることを確認した．本解析は，翼端集中荷重による接触解析となり，大変形解析が収束しなかっ

たため，微小変形解析を行った．また，翼根側の反モーメントを読み取ると，32 N ∙ mmであり，設計時

に想定していた9 N ∙ mmよりも大きくなっており，ツイストしにくくなっていることを確認した．なお，

本試験で用いたモーター（Orientalmotor 製 PK544NAW）のトルク特性 44によると，使用した回転速度領

域の静止トルクは150 N ∙ mm以上であるため，十分なマージンがある．さらに前述の通り，分布荷重時

では，翼端に集中荷重を負荷した場合に比べ，反モーメントは小さくなるため，ねじり易くなると考え

られる．これらの結果から，揚力発生時でもモーフィング可能であると考えられる． 
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図 3-27 揚力分布の一例：分布荷重 (a) 全体図 (b) 後縁視点 

 
図 3-28 揚力模擬荷重：翼端集中荷重時 (a) 全体図 (b) 後縁視点 

 
図 3-29 揚力発生時の外板部のねじり角𝜓sk(𝑋) 
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表 3.11 揚力発生時のリブ位置における外板部のねじり角𝜓sk(𝑋n) 

Rib number:  

𝑛 

Twist angle: 𝜓sk(𝑋𝑛) 

Theoretical results Analytical results 

1 0.00° 0.00° 

2 0.25° 0.22° 

3 0.75° 0.67° 

4 1.50° 1.36° 

5 2.50° 2.28° 

6 3.75° 3.42° 

7 5.25° 4.77° 

8 7.00° 6.35° 

9 9.00° 8.50° 

 

3.6.1.2 ねじり試験 

3.6.1.2.1 概 要 

第 2 章の構造試験ではフォトグラメトリ計測装置（AICON/DPA System40）を用いていたが，計測装置

の大きさの制約等から，風洞内に入れられない．また，AICON/DPA System での計測には専用マーカー

の貼付が必要不可欠だが，マーカーを貼ることで供試体の表面に段差が生じ，流れを乱す恐れがあるた

め，マーカーは各リブ下面にそれぞれ 5 点塗り（図 3-30），3 次元動画計測ソフトウェア（Move-tr/3D67）

で計測した．測定原理は，ステレオ視であり，複数のカメラで測定した画像から 3 次元空間を再現し，

各リブに設置したマーカー位置の変位を計測した（図 3-31）．ここで，基本座標作成に用いるキャリブ

レーションは供試体との距離が近い方が座標空間の精度が良いため，供試体の迎角𝛼を変え（𝛼 ≅ 90°），

更に台を用いてキャリブレーションを供試体に近づけた（図 3-32）．本試験では 2 台のカメラを測定用

に使用するとともに，観測用にビデオカメラ 1台を使用した．3次元動画計測ソフトウェア（Move-tr/3D）

による計測のフローチャートを図 3-33 に示す．なお，モーフィング試験は表 3.12 の条件で行った．ま

た，ねじり角𝜓の符号は頭上げ方向を正と定義した（図 3-34）． 

 
図 3-30 供試体(a) 上面 (b) 下（マーカー）面 
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図 3-31 データ処理過程(a) 左右カメラ画像（マーカー位置追随後） (b) ソフト画像 

 
図 3-32 基本座標作成の様子 
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図 3-33 3 次元動画計測ソフトウェア（Move-tr/3D）による計測のフローチャート 

表 3.12 ねじり試験の実施条件 

Serial number of experiment 1 2 3 

Twist angle: 𝜓motor −9°，9° 

Angle of attack: 𝛼 0° 20° 

Reynolds number: 𝑅𝑒 

(wind speed: 𝑈) 

𝑅𝑒 ≅ 0 

(𝑈 ≅ 0m s⁄ ) 

𝑅𝑒 ≅ 7.0 × 104 

(𝑈 ≅ 12m s⁄ ) 

 
図 3-34 ねじり角𝜓の符号の定義 

装置セッティング 

最終ねじり角 

計測後のキャリブレーション 

ねじり試験計測（供試体の撮影） 

Twist 

マーカー位置の抽出（画像処理） 

No 

Yes 

ねじり角𝜓(𝑛)の算出 

写真データ取り込み 

各マーカー位置追随 

終 了 
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3.6.1.2.2 結果及び考察 

ねじり試験におけるモーフィング翼のねじり角分布の理論値と試験結果の比較を図 3-35 及び表 3.13

に示す．また，計測中の供試体の様子を図 3-36，図 3-37 に示す．図 3-36，図 3-37 より，目視でもね

じられていることが確認できる．実際に，表 3.13 より理論値と試験結果は，ねじる方向や初期迎角ま

たは揚力発生の有無に関係なく，全体的によく一致していることが確認できる．このことから，揚力発

生時における構造面のモーフィングの実現可能性を確認することができ，筆者らが提案している設計方

法が有効であるといえる．一方で翼端（𝑛 = 9）のねじり角を見ると，初期迎角0°の際に頭下げをするよ

うにねじった際，理論値との誤差が 18.1%と最大となった． 

ここで，供試体の形状・寸法，材料特性が設計通りであると仮定した際の外筒の剛性に対する割合を

図 3-38 に示す．なお，この割合は，3.3 節式(62)の分母における，外筒に関する第 1 項と，外板部に関

する第 2 項の比より算出した．図 3-38 より，翼根側から翼端側にいくにつれて，全体（外筒＋外板部）

における外筒の剛性の割合が低下し，外板部の剛性の影響が大きくなっていることが確認でき，外筒の

みならず，外板部の形状精度が目標ねじり角分布に大きく影響することが分かる．例えば，翼根側では

外筒の剛性が約95.4%であるのに対し，翼端側では約29.6%しかない．さらに，本提案のねじり角分布は

各区間の剛性比によって決まるため，外筒と外板部は全区間において設計通りの剛性比であることが要

求される．試験ではステッピングモーターによる強制的な変位としてねじり角𝜓motorが与えられており，

内筒が十分に剛であることを考慮すると，翼端のねじり角𝜓tipは所望の角度となるが，ねじり角分布は

実際の供試体に依存する． 

外板部は柔らかいゴムスポンジを適用しており，容易に変形するため，設計形状及び寸法通り加工す

ることが難しく，実際には形状や大きさが若干異なっており（図 3-18），3.3.2 項で算出した通り，外板

部の形状誤差は本モーフィング翼構造のねじり角に影響していると考えられる．また，一般的にゴムス

ポンジを含む超弾性材料はヤング率𝐸やせん断弾性率𝐺の測定が困難であり，今回もカタログ値 48 を使

用しており弾性率は実測できていない．よってこの形状誤差と物性値の誤差が外板部の剛性に影響し

ており，リブ位置におけるねじり角𝜓sk(𝑋𝑛)の誤差の要因であると考えられる．その対策として，形状

精度の向上と，材料特性の実測の他に，外筒側の剛性の影響が大きくなるような材料の選定が挙げられ

る．これにより，外板部の剛性の及ぼす影響力は小さくなるため，形状誤差に起因する目標ねじり角分

布との誤差はさらに小さくなると考えられる． 

また，翼端（𝑛 = 9）の負のねじり角の結果から，試験結果は理論値よりもねじれていないことが確認

できる．これは，計測システムの問題であると考えられる．本計測システムはマーカーの位置がカメラ

から遠ざかると，感度が悪くなる傾向があり，迎角𝛼 = 0°の際に負のねじり角をとると，後縁を含む多

くのマーカーがカメラから遠ざかっており，最も感度が悪い． 
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図 3-35 各リブ位置におけるねじり角𝜓sk (X)の比較 

表 3.13 各リブ位置におけるねじり角𝜓sk (X)の比較 

Rib number: 

𝑛 

𝜓sk(𝑋𝑛) deg 

Target 

Experimental value 

Target 

Experimental value 

1 2 3 1 2 3 

𝛼 = 0° 𝛼 = 20° 𝛼 = 0° 𝛼 = 20° 

𝑅𝑒 = 0 𝑅𝑒 = 7 × 104 𝑅𝑒 = 0 𝑅𝑒 = 7 × 104 

1 0.00° 0.14° 0.04° −0.05° −0.00° −0.13° 0.00° 0.00° 

2 0.25° 0.50° 0.61° 0.27° −0.25° −0.34° −0.36° −0.33° 

3 0.75° 1.22° 1.26° 0.74° −0.75° −1.06° −0.94° −1.38° 

4 1.50° 2.27° 2.34° 1.81° −1.50° −1.56° −1.64° −1.64° 

5 2.50° 3.28° 2.87° 2.42° −2.50° −2.60° −2.60° −2.90° 

6 3.75° 4.80° 4.63° 3.75° −3.75° −3.71° −3.65° −4.22° 

7 5.25° 6.40° 6.14° 5.35° −5.25° −4.82° −5.25° −5.35° 

8 7.00° 7.53° 7.57° 6.91° −7.00° −6.59° −6.04° −6.56° 

9 9.00° 9.37° 9.12° 9.05° −9.00° −8.22° −7.37° −7.89° 
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図 3-36 迎角𝛼 = 0°時における供試体 (a) 𝜓motor= −9° (b) 𝜓motor= 0° (c) 𝜓motor= 9° 

 
図 3-37 迎角𝛼 = 20°時における供試体 (a) 𝜓motor= −9° (b)  𝜓motor= 0° (c) 𝜓motor= 9° 
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図 3-38 各区画における外筒の剛性の割合[%] 

3.6.2 空力性能に関するモーフィング構造の有効性 

3.6.2.1 概 要 

空力性能に関するモーフィング翼構造の有効性を評価するため，ねじり角及び迎角を変えて 4種類の

状況下における風洞試験を行った（表 3.14）．風洞は前述の吸込式整流風洞を用いた．試験結果の比較

には，本研究と同翼型の空力性能の文献結果 63及び，翼型解析ソフト XFLR568による数値解析結果を用

いた．翼型解析ソフト XFLR5 では，モーフィング前後の形状モデルを作成し（図 3-39），パネル法を用

いて 3 次元翼型解析を行い，その数値解析結果を比較した（図 3-40～図 3-49）．ここで，流れの圧縮性

は十分無視できるものとした．なお，XFLR5 で作成したモデルは供試体と異なり，フルスパンとなって

いるほか，モーフィング後の形状について，リブ間はロフトでつながっている． 

表 3.14 空力データ取得条件 

Serial number of experiment 1 2 3 4 

Material of skin part ABS Rubber sponge 

Twist angle: 𝜓motor 0° 9° −9° 

Angle of attack: 𝛼 −10° ≤ 𝛼 ≤ 20° −15° ≤ 𝛼 ≤ 15° −5° ≤ 𝛼 ≤ 25° 

Reynolds number:𝑅𝑒 

(wind speed:𝑈) 

𝑅𝑒 ≅ 7.0 × 104 

(𝑈 ≅ 12m s⁄ ) 
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図 3-39 数値解析ソフト XFLR5 のモデル 

(a) 翼端負(𝜓motor= −9°)，(b) モーフィング前 (c) 翼端正(𝜓motor= 9°) 

 

3.6.2.2 結果及び考察 

(1) 揚力係数𝑪𝐋 

揚力係数𝐶Lと迎角Δ𝛼の関係を図 3-40，図 3-41 に示す．まず，図 3-40 より，モーフィング前

(𝜓motor  =  0°)の試験結果は文献値と全体的によく一致しており，揚力係数𝐶Lについて，作成モデルは

3.2 節で確認した通り空気の漏れがなく，元の翼型 Clark Y の空力性能を著しく悪化させていないことが

確認できる． 

次に，モーフィングにより，同迎角時には揚力係数𝐶Lを変更可能であることを確認した．また，揚力

傾斜(𝐶L Δ𝛼⁄ )及び最大揚力係数(𝐶L)maxはモーフィングに関係なく，ほぼ一定である一方で，モーフィ

ングにより失速域が変化することが確認できる．これにより，失速しない迎角範囲を拡張することが

でき，突風等により風向きが変わっても，モーフィングにより揚力を維持することができる． 

次に図 3-41 より，数値解析結果は，モーフィングに関係なく，全体的に揚力傾斜が試験結果に比べ

てやや大きいものの，全体的に試験結果と一致していることが確認できる．以上より，試験結果は有効

であり，モーフィングにより空力性能が変化することが確認できた． 
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図 3-40 揚力係数𝐶Lの比較 

 
図 3-41 揚力係数𝐶Lの数値解析結果との比較 
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(2) 抗力係数𝑪𝐃 

抗力の分類には諸説あるが，抗力は大きく分けて誘導抗力と有害抗力に分類することができる．有害

抗力はさらに，圧力抗力，摩擦抗力及び干渉抗力に分類することができる（図 3-42）69．抗力係数𝐶Dと

迎角Δ𝛼の関係を図 3-43，図 3-44 に示す．まず，文献値との比較（図 3-43）より，モーフィング前の試

験結果は文献値と全体的に定性的には類似傾向にある．ここで，本試験よりも高レイノルズ数における

試験結果の文献値は，全体的に小さな値をとっていることが確認できるが，これは高レイノルズ数の

場合の方が粘性の影響が小さいためである 70,71．また，迎角の増加とともに抗力係数が増加しているの

は，誘導抗力が大きくなるためであると考えられる． 

次に，数値解析結果 XFLR5 との比較（図 3-44）より，揚力係数𝐶L =0 となる迎角𝛥𝛼において，試験

結果と概ね一致していることが確認できる．これは，文献値と異なり，レイノルズ数𝑅𝑒を試験状態と同

じく7.0 × 104となったためであると考えられる．また，迎角が大きくなると試験結果との差が大きくな

っているが，これは数値解析ソフト XFLR5 の抵抗の計算方法によるものであると考えられる．また，

供試体の表面粗さや，形状誤差も影響していると考えられる．特に外板部の形状・寸法誤差は既に述べ

た通りであり，特に抗力に影響を及ぼす鋭利な後縁の加工はとりわけ困難なため，誤差の要因となった

と考えられる． 

一方で，モーフィングの前後における変化やその傾向は数値解析結果と類似傾向にあり，モーフィン

グ効果を評価する上では，有効な供試体であると考えられる．試験及び，数値解析結果より，モーフィ

ングすることにより，揚力係数𝐶L同様，同迎角時には抗力係数𝐶Dを変更可能であることを確認した． 

 
図 3-42 抗力の分類 

  

抗 力 

誘導抗力 

有害抗力 

圧力抗力 

摩擦抗力 

干渉抗力 
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図 3-43 抗力係数𝐶Dの比較 

 
図 3-44 抗力係数𝐶Dの数値解析結果との比較 
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(3) ピッチングモーメント係数𝐶Mc/4 

キャンバーライン上の前縁から 25%翼弦長位置まわりのピッチングモーメント係数𝐶𝑀c 4⁄
と迎角Δ𝛼の

関係を図 3-45 に示す．図 3-45 より，モーフィング前の試験結果は文献値と全体的に一致しており，

ピッチングモーメント係数𝐶𝑀c 4⁄
について，作成モデルは妥当であることが確認できる．また，迎角

（Δ𝛼）が小さい領域において，ピッチングモーメント係数𝐶𝑀c 4⁄
は比較的変化しないことが確認できる．

よって，この範囲ではピッチングモーメント𝑀c 4⁄ の影響が小さく，モーフィングをした際にピッチ方

向への回転力があまり変化しないことが分かった．これにより，この領域では機体全体の迎角をほとん

ど変えずに，翼のツイストのみで揚力・抗力を変更可能である． 

 
図 3-45 ピッチングモーメント係数𝐶Mc/4の比較 

(4) 揚抗比曲線及び極曲線 

揚抗比曲線を図 3-46，図 3-47，極曲線（ポーラーカーブ）を図 3-48，図 3-49 に示す．図 3-46 より，

本試験よりも高レイノルズ数における試験結果の文献値は，値が大きく異なっているが，これは抗力

係数𝐶Dの項で記載した通り高レイノルズ数の場合の方が粘性の影響が小さくなることに起因すると考

えられる 70．また，モーフィングの有無にかかわらず，最大揚抗比(𝐿 𝐷⁄ )maxはあまり変化しないことが

確認される一方で，最大揚抗比(𝐿 𝐷⁄ )maxをとる迎角範囲をモーフィングにより拡張できることが確認

できる．これにより，特に巡航飛行時において各迎角時に翼をねじることで，最大揚抗比(𝐿 𝐷⁄ )maxを

維持することができ，飛行性能の向上に寄与できると考えられる． 

次に図 3-47 より，最大揚抗比は数値解析においてもあまり変化しないことが確認できた．また，最

大揚抗比(𝐿 𝐷⁄ )maxはモーフィングに関係なく，数値解析結果の方が試験結果に比べて大きくなることが

確認できる．これは，迎角が大きくなるにつれ，数値解析結果の方が試験結果に比べて，抗力係数𝐶Dが

小さくなっている一方で，揚力係数𝐶Lは同程度の値をとっているためである．  
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図 3-46 揚抗比曲線 

 
図 3-47 揚抗比曲線の数値解析結果との比較  
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図 3-48 極曲線（ポーラーカーブ） 

 
図 3-49 極曲線（ポーラーカーブ）の数値解析結果との比較 



 

82 

第4章 結 論 

4.1 研究成果 

本研究では，軽量で簡素な構造により，任意のねじり角分布に設定可能な二重筒構造を提案し，その

理論，設計方法を確立するとともに，その有効性を評価した．形状可変構造は汎用性があり，幅広く利

用できると考えられるが，本研究ではその一例として，モーフィング翼に応用し，二重筒構造のねじり

角𝜓に関する理論式及び設計方法を拡張し，その有効性を評価した． 

モーフィング翼に関する先行研究では，変形のための機構の提案や，構造，空力の数値解析に留ま

り，実際に模型を製作し，風洞試験から実証するまで至らないものも多い中，本研究では，コンセプト

の提案から始まり，最終的には風洞試験を通じて，構造面からモーフィングの実現可能性を確認すると

ともに，空力性能の計測を行い，モーフィングによる空力性能の変化を確認した．以下に本研究で得ら

れた成果の概要をまとめる． 

 

研究成果 1：任意のねじり角分布に設定可能な二重筒構造の提案 

まず，軽量で簡素な構造により，任意のねじり角分布に設定可能な形状可変構造として，開断面と閉

断面を組み合わせた二重筒構造を提案し，複数（𝑁本）のはりで構成された開断面部分（多柱体）のね

じり角𝜓o(𝑥)に関する理論式を導出した．この形状可変構造は，区間ごとに開断面部分の剛性を変える

ことで，ねじり角分布を任意に設定することができる．一般的に，開断面部材のねじり角𝜓oに関する理

論式は切れ目が 1 か所のものに限り，複数の切れ目の入った多柱体のねじりの場合は，ねじり中心やワ

ーピングの影響の考慮が複雑であった．本研究では，開断面部分を構成するはりの幾何学的条件及びは

りのねじり理論を組み合わせることで，理論式を導出した． 

次に，任意の寸法の外筒モデルについて数値解析を行い，理論値との比較を通じて，ねじり角𝜓o(𝑥)

に関する理論式の有効性を評価した．その結果，開断面区間の長さ𝑙oや構成するはりの本数𝑁，高さに係

るパラメータ𝜙の大きさに関係なく，理論式の有効性を確認することができた．ただし，閉断面区間を

剛体とした場合の数値解析結果の方が理論値と近い値を示したことから，閉断面部分の剛性が影響する

ことを確認した．これは，理論式の構築の際に，開断面区間のはりを，両端固定のはりとし，その両端

の閉断面区間は十分に剛で，面外変形を起こさないという前提条件を入れているためであると考えられ

る．ただし，その差はそれほど大きくはなく，この理論式の有効性を損なうものではない． 

最後に，任意のねじり角分布を実現するための設計方法として，はりの高さに係る角度𝜙を主設計パ

ラメータとする設計方法を確立した．その後，設計方法に基づき供試体を設計・作成するとともに，設

計方法の有効性を数値解析及び試験により評価した．なお，本研究では翼端側ほどねじり角分布の大き

くなるモデルとした．数値解析結果及び試験結果は理論値と全体的によく一致しており，設計方法の有

効性を確認することができた．また，前出のモデルと異なるねじり角分布に設定した場合の有効性も数

値解析を通じて確認した．このことから，提案する二重筒構造の設計方法は，任意のねじり角分布に設

定可能であると言える．また，アクチュエータはステッピングモーターを使用しており，反対方向にね

じることも可能である． 

 



 

83 

研究成果 2：提案した二重筒構造のツイスト型モーフィング翼への応用 

提案する二重筒構造のツイスト型モーフィング翼へ応用に関し，二重筒構造を翼の桁に用いることを

想定し，任意のねじり角分布に設定可能な桁とした．ここで，翼全体をねじるためには，外板部もねじ

られる必要があるほか，空力を担う必要がある．そこで，外板部には伸縮性があり，ある程度密である

ゴムスポンジを選定し，リブ形状に加工した．外筒の閉断面区間にはリブを配置し，リブの間には外板

部を配置することで，桁から伝わるねじりモーメント𝑀Tによって翼全体がねじられる．なお，桁と外板

部は閉断面部分でのみ接触しているため，桁と外板部のねじり角は開断面部分の端部(𝑥 = 0, 𝑙o)でのみ

等しい． 

次に，二重筒構造のねじり角𝜓sp(𝑥)に関する理論式を拡張し，外板部のねじり角𝜓sk(𝑥)に関する理論

式を導出した．外板部のねじり剛性𝐺𝐽sk及び曲げねじり剛性(𝐸𝐼𝜑𝜑𝑡)sk
を算出した後，理論式の有効性を

数値解析により確認した．ここで，外板部の形状は複雑であり，理論的に外板部の剛性を算出すること

は困難であるため，外板部の剛性は断面形状を一定としたまま，複数の外板部のスパン長𝑙oにおける数

値解析結果に理論値をフィッティングさせることで算出した． 

さらに，二重筒構造に関する設計方法を拡張し，その設計方法に基づき試作モデルを設計・作成した．

その後，その試作モデルを用いて風洞試験を行った．風洞試験では，空力荷重負荷時における提案する

ツイスト型モーフィング翼の実現可能性を，構造及び空力的観点から評価した．構造面では，空力荷重

により生じるモーメントによる変形のため，ねじることが難しくなると考えられる．しかし，数値解析

及び試験の結果，ねじる方向や初期迎角または揚力発生の有無に関係なく，理論値と試験結果は，全体

的によく一致していることが確認でき，構造面におけるツイスト型モーフィングの実現可能性を確認

した．一方で，予想通り，空力荷重重負荷時に，翼根における反モーメントは大きくなっていることが

数値解析結果から確認された．モーターの負荷及び翼の曲げ変形量を低減させるために，翼の平面形を

テーパー翼等に変えることや，適したねじり角分布を用いることで，空力荷重分布の適正化を図ること

も期待できる． 

最後に，空力面では，風洞試験を通じて空力性能を測定し，モーフィングにより，空力性能が変化す

ることを確認した．本研究で用いた翼では，モーフィングすることで，失速域を変更可能であるとと

もに，最大揚抗比(𝐿 𝐷⁄ )maxを幅広い迎角𝛼で維持できることが確認された．また，迎角の小さい範囲で

は，ピッチングモーメントをあまり変化させずに揚力・抗力を変更可能であることを確認した．これに

より，この領域では機体全体の迎角をほとんど変えずに，翼のツイストのみで揚力及び抗力を変更可能

であり，安定したピッチングモーメントのもとで飛行が可能であると考えられる．本研究では小型の無

人航空機を想定しており，突風による迎角の変更時でも翼をツイストすることで，ピッチ角はほとんど

変えないまま，高度を維持することが可能であり，操縦の利便性向上に寄与すると考えられる．さらに，

仮に本翼を有人機に用いた場合，上昇，降下時にも，機体部分の乗客はピッチング方向への回転をあま

り感じずに，搭乗間の快適性向上に寄与することができる．また，パイロットは着陸時に，翼をツイス

トすることにより，機体全体の迎角を大きくとる必要がなくなり，地面が見えやすいまま着陸をするこ

とが容易となり，操縦の利便性向上につながると考えられる． 
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4.2 今後の展望と課題・対策 

本研究に対する今後の展望としては，まず全般的に，適用先のニーズに合わせた適切なねじり角分布

に関する検討が求められる．本研究では，翼全体がねじれるツイスト型モーフィング翼への応用を一例

として検討を行ったが，フラップ等，翼の一部への応用を含め，ヘリコプターのローターブレードや，

船舶のフィン等，ねじれることで，より効率が上がる適用先は航空宇宙分野以外にも多く，汎用性が高

いと考えられ，今後の発展が期待される． 

また，本研究ではねじり角分布の一例を扱ったが，適用先に応じて最適なねじり角分布が異なると考

えられ，構造及び空力特性結果を反映した最適ねじり角分布の設計方法を確立することは，本研究の更

なる拡張となり，設計の妥当性向上に寄与すると考えられる．以下，本研究では取り扱わなかった課題

と対策について詳しく述べる． 

 

二重筒構造 

軽量で簡素な構造でねじり角分布を変えられる形状可変構造として提案し，その有効性を評価できた

ものの，2.6 節でも述べた通り，本提案手法では，モーターの回転角度𝜓motorは，内筒を介して外筒に伝

わるため，先端（内筒と外筒の結合部側）のねじり角𝜓tipが必ず最大または最小となる．加えて，根本

から先端にかける途中で，反対方向にねじれるようなねじり角分布に設定することはできないという制

約がある．これを実現するためには，複数のアクチュエータの使用が考えられるが，背景で述べた通り，

部品点数増加による重量ペナルティ及び，故障率の上昇，構造複雑化による信頼性の低下につながる．

このようなペナルティが小さいアクチュエータの選定，構造への組み込み検討が必要である． 

 

モーフィング翼として実機を想定した場合 

まず課題となるのが外板部である．本提案では，通常の航空機のように，翼を外板で覆っておらず，

リブ等が露出している．これにより，翼構造の耐候性や暴露による劣化が懸念される．一方で，翼全体

を外板で覆うことにより剛性が高まり，ねじりにくくなるため，引き続きより適した構造・材料の検討

が必要である． 

次に，目標形状への変形精度向上が挙げられる．提案手法では，直接変位を与えることができるのは

翼端のみであるが，これを例えば，翼端と翼根を除くリブ位置でも制御できるようなシステムにすると，

変形精度向上につながる．一方で，アクチュエータの多数配置や機構の複雑化につながる恐れがあり，

構造面から再検討する必要がある．現行の手法で目標形状への変形精度向上を図るためには，とりわけ

外筒，外板部の工作精度の向上，外板部の材料特性の実測が挙げられる．3.3 節で考察したように，外

板部の剛性の影響が大きい場合，より一層の注意が必要である． 

また，主翼以外の胴体や中央翼，エンジンといったシステムとしての検討が必要であるほか，ねじる

ために翼全体の剛性が低下することに起因するフラッタ，ダイバージェンス，エルロン・リバーサル等

の空力弾性問題，アクチュエータの応答性等，未検討事項が残る．さらに，翼をねじると，リブ間のね

じり角は波打ったものとなっており，線形的なねじり角分布とならないことが分かったが，それがもた

らす空力性能の影響に関しても未検討であり，必要であれば，リブ間のねじり角分布が線形となるよう

に，処置を行う必要がある． 
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付 録 

A. 3D プリントされた ABS 樹脂モデルの材料特性 

二重筒構造の外筒に用いた供試体の材料特性を調べるため，供試体作成に用いた 3D プリンター

(Tiertime 社製 UP BOX+)72（図 A. 1）で，ABS 樹脂 (UP Fila)73（図 A. 2）により試験片を作製し，小型卓

上試験機（リトルセンスターLSC シリーズ 74）で引張り試験を行った．等方性材料の場合における，せ

ん断弾性率𝐺とヤング率𝐸との関係式からせん断弾性率𝐺を求めることができる． 

3D プリンターでモデルを作成する場合，モデルの設置方向により，モデルの強度が変わることが考

えられる．これは，3D プリンターのノズルとプレートが 3 次元空間を相対的に移動し（図 A. 3），樹

脂を積層するため，モデルの設置方向により，積層方向が変わることに起因する．そこで，成形方向

の違いによる物性値の関係について調べるため，3D プリンターの描画平面内において X 軸方向に成形

したものを A，Y 軸方向に成形したものを B，Z 軸方向に成形したものを C として，3 種類の試験片を

6 個ずつ作製し，引っ張り試験を行った．試験片の寸法は図 A. 4 のとおりである．なお，実際に用いる

供試体のカギとなる外筒は比較的細長くなることを想定し，本プリンターで最も密に作成できる設定

であるノズル幅 0.2mm，密度は 99%を選択した． 

試験片製作の様子を図 A. 5 に，試験の様子を図 A. 6，ひずみゲージを取り付けた引張試験前後の供

試体を図 A. 7 に，供試体の断面を図 A. 8 に示す． 

結果より，C の試験片のせん断弾性率𝐺が大きくなった．これは 3D プリンターヘッドの振動により

部材が振動し，部材の断面積に不均一が生じたためと考えられる．この結果を受けて，本研究では部品

の精度が要求されることもあり，部品製作の際はモデルが鉛直方向に大きくなりすぎないように製作

することとした．加えて，本試験では試験片の厚さが試験結果に大きな影響を与えるため，せん断弾

性率𝐺に関しては試験片 A 及び B のデータを用いて求めた．また，応力𝜎とひずみ𝜖の関係も A と B に

ついて，それぞれ図 A. 9，図 A. 10 に縦ひずみ𝜖と横ひずみ𝜖′の関係を図 A. 11，図 A. 12 に示す．試験片

の実際の寸法及び試験結果を表 A. 1～表 A. 3 に示す． 

  



 

90 

 
図 A. 1 3D プリンター(UP BOX+) (a) 閉鎖状態 (b) 開放状態 

 
図 A. 2 3D プリンターABS 樹脂 
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図 A. 3 3D プリンターモデル製作盤の座標 

 

 
図 A. 4 試験片寸法 

 
図 A. 5 試験片の各軸方向への作製過程 (a) X 軸方向：A, (b) Y 軸方向：B, (c) Z 軸方向：C 
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図 A. 6 引張試験の様子 

 
図 A. 7 試験前後の試験片 (a)試験前，(b)試験後 

 
図 A. 8 試験片 C 詳細 (a)試験片 C 上面，(b)試験片 C 下面  
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図 A. 9 応力とひずみの関係(試験片 A) 

 
図 A. 10 応力とひずみの関係(試験片 B) 
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図 A. 11 縦ひずみと横ひずみの関係(試験片 A) 

 
図 A. 12 縦ひずみと横ひずみの関係(試験片 B) 
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表 A. 1 試験片 A 寸法及び試験結果 

 A1 A2 A3 A4 A5 A6 A 平均 

Width [mm] 

30.06 30.00 30.01 30.18 30.12 30.09 

 30.07 30.05 30.05 30.15 30.13 30.17 

30.06 30.02 30.01 30.06 30.03 30.10 

Average width[mm] 30.06 30.02 30.02 30.13 30.09 30.12 30.08 

Height [mm] 

2.01 2.03 2.04 2.10 2.06 2.01 

 2.04 2.02 2.01 2.14 1.99 2.02 

1.99 2.00 1.99 2.06 1.99 1.98 

Average height [mm] 2.01 2.02 2.01 2.10 2.01 2.00 2.03 

Length [mm] 

130.29 130.29 130.27 130.72 130.30 130.07 

 130.29 130.33 130.30 130.60 130.39 130.18 

130.27 130.37 130.32 130.50 130.36 130.20 

Average length [mm] 130.28 130.33 130.30 130.61 130.35 130.15 130.34 

Area [mm2] 60.53 60.55 60.45 63.27 60.59 60.34 60.95 

Mass [g] 7.49 7.48 7.49 7.70 7.33 7.39 7.48 

𝐸 [MPa] 2644.4 2458.3 2657.4 2356.6 2513.7 2986.0 2602.7 

𝜈 0.48 0.50 0.48 0.44 0.45 0.49 0.47 

𝐺 [MPa] 893.38 819.21 897.89 819.23 867.69 1002.01 883.24 

Density 𝜌[kg m3⁄ ] 949.48 948.04 950.95 931.44 928.70 940.59 941.53 

表 A. 2 試験片 B 寸法及び試験結果 

 B1 B2 B3 B4 B5 B6 B 平均 

Width [mm] 

29.96 30.00 29.94 30.00 29.98 29.98 

 29.94 30.02 29.96 29.98 30.01 29.92 

30.01 30.06 29.99 30.00 30.01 29.95 

Average width[mm] 29.97 30.03 29.96 29.99 30.00 29.95 29.98 

Height [mm] 

1.70 1.72 1.58 2.01 2.00 2.01 

 1.75 1.73 1.64 2.04 2.04 2.07 

1.70 1.69 1.57 2.00 1.99 2.00 

Average height [mm] 1.72 1.71 1.60 2.02 2.01 2.03 1.85 

Length [mm] 

130.20 130.36 130.12 130.33 131.93 130.28 

 130.28 130.34 130.18 130.32 130.38 130.32 

130.38 130.33 130.20 130.32 130.37 130.38 

Average length [mm] 130.29 130.34 130.17 130.32 130.89 130.33 130.39 

Area [mm2] 51.45 51.45 47.84 60.49 60.30 60.70 55.37 

Mass [g] 6.35 6.35 5.94 7.39 7.38 7.37 6.80 

𝐸 [MPa] 2598.4 2943.1 3084.0 2963.6 2865.9 3132.9 2931.3 

𝜈 0.48 0.51 0.52 0.56 0.50 0.53 0.52 

𝐺 [MPa] 876.36 973.96 1016.82 950.48 954.03 1025.63 966.21 

Density 𝜌[kg m3⁄ ] 947.24 946.72 954.26 937.71 934.69 931.19 941.97 
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表 A. 3 試験片 C 寸法及び試験結果 

 C1 C2 C3 C4 C5 C6 C 平均 

Width [mm] 

30.04 30.08 30.15 30.16 30.07 30.08 

 30.07 30.03 30.09 30.15 30.05 30.09 

30.09 30.11 30.10 30.11 30.04 30.13 

Average width[mm] 30.07 30.07 30.11 30.14 30.05 30.10 30.09 

Height [mm] 

1.94 2.13 2.08 2.07 2.01 2.17 

 2.00 2.06 2.08 2.04 1.92 1.97 

2.16 1.94 1.98 1.93 1.93 1.94 

Average height [mm] 2.03 2.04 2.05 2.01 1.95 2.03 2.02 

Length [mm] 

129.98 129.92 129.98 129.96 129.97 129.95 

 130.03 129.99 130.02 129.92 129.98 129.93 

129.97 129.97 129.96 129.96 129.91 129.93 

Average length [mm] 129.99 129.96 129.99 129.95 129.95 129.94 129.96 

Area [mm2] 61.14 61.45 61.63 60.68 58.70 61.00 60.77 

Mass [g] 6.97 6.98 6.97 7.01 6.99 7.00 6.99 

𝐸 [MPa] 2902.9 4055.5 5099.2 3002.9 

 

3081.4 3628.4 

𝜈 0.49 0.58 0.67 0.52 0.47 0.55 

𝐺 [MPa] 973.60 1280.63 1523.88 988.25 1048.10 1162.89 

Density 𝜌[kg m3⁄ ] 876.75 874.03 869.43 889.45 916.15 882.98 884.80 
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B. 桁リブ外板部モデルにおける 

外筒のねじり角𝜓sp(𝑥)と外板部ねじり角𝜓sk(𝑥) 

第 3 章において，任意の位置𝑥における一区画モデルの外板部のねじり角𝜓sk(𝑥)を及び外筒のねじり

角𝜓sp(𝑥)を導出したが，外筒と外板部は閉断面部分(𝑥 𝑙o⁄ = 0, 1)以外では接触していないため，ねじり

角𝜓(𝑥)が異なる．そこで，翼幅𝑙o，外筒のはりの本数𝑁，はりの高さに係る角度𝜙を変えた 8 つのモデ

ル（図 B. 1，表 B. 1）を例に，外筒のねじり角𝜓sp(𝑥)と外板部のねじり角𝜓sk(𝑥)の比較を行った．理論

値の比較を図 B. 2～図 B. 5 及び表 B. 2～表 B. 5 に示す． 

図 B. 2～図 B. 5 より，どのモデルも外筒と外板部のねじり角は端部(𝑥 𝑙o⁄ = 0, 1)を除いて差が生じる

ことが確認できる．ただし，大きな差は見られなず，特に，節となる中間点(𝑥 𝑙o⁄ = 0, .5)では外筒と外

板部のねじり角の差は小さい．また，外筒のみのモデルの場合と異なり，はりの高さに係る角度𝜙，長

さ𝑙oが同じ場合に，外板部のねじり角𝜓sk(𝑥)ははりの本数𝑁に反比例しないことが確認できる．これは，

開断面部がはりのみで構成されていた二重筒構造のモデルと異なり，外板部の剛性が影響しているた

めである． 

 
図 B. 1 モデルのイメージ（番号は表 B. 1 のシリアルナンバー） 



 

98 

表 B. 1 モデル設計寸法及び条件 

Part Parameter Values Units 

 Serial number: No. 1 2 3 4 5 6 7 8  

Motor Twisting moment: 𝑀T 5 N ∙ mm 

D
o

u
b

le
 c

y
li

n
d
ri

ca
l 

tu
b

e 

O
u

te
r 

tu
b

e 

Closed section: rib 

Airfoil Clark Y 
 

The number of ribs 2 

Chord length: 𝑐 90 

mm 
Span-wise length 

𝑙c 3.00 

Open section: beam 

𝑙o 50 100 

Internal diameter: 𝑑1 6.00 

External diameter: 𝑑2 8.00 

Design parameter: 𝜙 10 20 10 20 deg 

The number of beam: 𝑁 4 8 4 8 4 8 4 8  

Inner tube 

Internal diameter: 𝑑1 0.00 

mm External diameter: 𝑑2 5.00 

Span-wise length: 𝑙inner 106 

Skin part 

Airfoil Clark Y 
 

The number of skin part 1 

Chord length: 𝑐 90.0 

mm Hole diameter: 𝑑 8.50 

Span wise: 𝑙o 50 100 

Torsional rigidity: 𝐺𝐽sk 1.22 ×  103 N ∙ mm2 

Bending torsional rigidity: (𝐸𝐼𝜑𝜑𝑡)sk
 2.99 ×  105 N ∙ mm4 

 
  



 

99 

 
図 B. 2 ねじり角𝜓(𝑥)の比較例 1（No.1, 2） 

 
図 B. 3 ねじり角𝜓(𝑥)の比較例 2（No.3, 4） 
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図 B. 4 ねじり角𝜓(𝑥)の比較例 3（No.5, 6） 

 
図 B. 5 ねじり角𝜓(𝑥)の比較例 4（No.7, 8） 
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表 B. 2 ねじり角𝜓o(𝑥)の理論値と数値解析結果の比較（𝑙o= 50mm,𝜙 = 10°） 

 𝑥 𝑙o⁄  

Twist angle: 𝜓o(𝑥) [deg] 

The number of beam: 𝑁 = 4 The number of beam: 𝑁 = 8 

Skin Spar Skin Spar 

0.00 0.000 0.000 0.000 0.000 

0.05 0.031 0.028 0.026 0.023 

0.10 0.119 0.107 0.097 0.087 

0.15 0.253 0.232 0.205 0.189 

0.20 0.425 0.398 0.346 0.324 

0.25 0.629 0.598 0.511 0.486 

0.30 0.857 0.826 0.697 0.672 

0.35 1.105 1.078 0.898 0.876 

0.40 1.367 1.347 1.111 1.095 

0.45 1.637 1.627 1.331 1.323 

0.50 1.913 1.913 1.555 1.555 

0.55 2.188 2.199 1.779 1.788 

0.60 2.459 2.479 2.000 2.016 

0.65 2.721 2.748 2.212 2.234 

0.70 2.969 2.999 2.414 2.439 

0.75 3.197 3.228 2.600 2.625 

0.80 3.401 3.428 2.765 2.787 

0.85 3.573 3.593 2.905 2.922 

0.90 3.707 3.719 3.014 3.024 

0.95 3.794 3.798 3.085 3.088 

1.00 3.826 3.826 3.111 3.111 
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表 B. 3 ねじり角𝜓o(𝑥)の理論値と数値解析結果の比較（𝑙o= 50mm,𝜙 = 20°） 

𝑥 𝑙o⁄  

Twist angle: 𝜓o(𝑥) [deg] 

The number of beam: 𝑁 = 4 The number of beam: 𝑁 = 8 

Skin Spar Skin Spar 

0.00 0.000 0.000 0.000 0.000 

0.05 0.020 0.018 0.013 0.012 

0.10 0.076 0.068 0.050 0.045 

0.15 0.161 0.148 0.107 0.098 

0.20 0.271 0.253 0.179 0.168 

0.25 0.400 0.381 0.265 0.252 

0.30 0.546 0.526 0.362 0.349 

0.35 0.704 0.686 0.466 0.455 

0.40 0.870 0.858 0.576 0.568 

0.45 1.043 1.036 0.691 0.686 

0.50 1.218 1.218 0.807 0.807 

0.55 1.393 1.400 0.923 0.928 

0.60 1.566 1.579 1.037 1.046 

0.65 1.733 1.750 1.148 1.159 

0.70 1.890 1.910 1.252 1.265 

0.75 2.036 2.056 1.349 1.362 

0.80 2.166 2.183 1.435 1.446 

0.85 2.275 2.288 1.507 1.516 

0.90 2.361 2.368 1.564 1.569 

0.95 2.416 2.419 1.601 1.602 

1.00 2.436 2.436 1.614 1.614 
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表 B. 4 ねじり角𝜓o(𝑥)の理論値と数値解析結果の比較（𝑙o= 100mm,𝜙 = 10°） 

𝑥 𝑙o⁄  

Twist angle: 𝜓o(𝑥)[deg] 

The number of beam: 𝑁 = 4 The number of beam: 𝑁 = 8 

Skin Spar Skin Spar 

0.00 0.000 0.000 0.000 0.000 

0.05 0.117 0.081 0.089 0.062 

0.10 0.423 0.313 0.323 0.240 

0.15 0.866 0.679 0.662 0.520 

0.20 1.408 1.163 1.077 0.890 

0.25 2.022 1.747 1.547 1.337 

0.30 2.686 2.416 2.055 1.848 

0.35 3.385 3.151 2.590 2.411 

0.40 4.109 3.937 3.143 3.012 

0.45 4.847 4.756 3.708 3.638 

0.50 5.592 5.592 4.278 4.278 

0.55 6.337 6.428 4.848 4.917 

0.60 7.075 7.247 5.412 5.544 

0.65 7.798 8.033 5.966 6.145 

0.70 8.498 8.768 6.501 6.708 

0.75 9.162 9.436 7.009 7.219 

0.80 9.776 10.021 7.479 7.666 

0.85 10.318 10.504 7.893 8.036 

0.90 10.761 10.871 8.232 8.316 

0.95 11.067 11.103 8.467 8.494 

1.00 11.184 11.184 8.556 8.556 
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表 B. 5 ねじり角𝜓o(𝑥)の理論値と数値解析結果の比較（𝑙o= 100mm,𝜙 = 20°） 

𝑥 𝑙o⁄  

Twist angle: 𝜓o(𝑥) [deg] 

The number of beam: 𝑁 = 4 The number of beam: 𝑁 = 8 

Skin Spar Skin Spar 

0.00 0.000 0.000 0.000 0.000 

0.05 0.071 0.050 0.045 0.031 

0.10 0.258 0.191 0.164 0.121 

0.15 0.529 0.415 0.336 0.263 

0.20 0.860 0.711 0.546 0.451 

0.25 1.235 1.068 0.784 0.677 

0.30 1.641 1.476 1.041 0.936 

0.35 2.069 1.926 1.312 1.221 

0.40 2.511 2.406 1.593 1.526 

0.45 2.962 2.906 1.879 1.843 

0.50 3.417 3.417 2.167 2.167 

0.55 3.872 3.928 2.456 2.491 

0.60 4.323 4.429 2.742 2.809 

0.65 4.765 4.909 3.023 3.113 

0.70 5.193 5.358 3.294 3.398 

0.75 5.599 5.766 3.551 3.657 

0.80 5.974 6.124 3.789 3.884 

0.85 6.305 6.419 3.999 4.071 

0.90 6.576 6.643 4.171 4.213 

0.95 6.763 6.785 4.290 4.303 

1.00 6.834 6.834 4.335 4.335 
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