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 羽ばたき飛翔体（羽ばたき飛行機）とは，羽ばたき機構によって揚力と推力を得る機

械である．小型に製作でき，上昇や旋回に加えホバリングを行えるという利点がある．

現在，屋内でのホビーとしての飛行模型や，カメラを積んだ捜索用の機体等がこれまで

に多く製作されている．特に災害時などの人の立ち入れない様な狭く危険な場所での被

災者の捜査等の用途を期待できるが，未だに解明されない要素の多い分野でもあり，こ

れからの研究が注目される分野である． 

 昨年度での研究で無線操作による上昇・旋回が可能な、２枚翼の小型羽ばたき飛翔体

の製作に成功し，機体を風洞内飛行実験装置の中で制御飛行させることが可能になった． 

 本研究ではそれをさらに進め，昨年の 2枚翼羽ばたき飛翔体に改良を加えた機体を製

作し，同時に風洞内飛行実験装置にも改良を行った．さらに，この風洞内飛行実験装置

を用いて製作した機体の性能評価を行った． 
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2.1 機体の仕様 

 昨年までの羽ばたき機の研究で使用していた機体の使用を参考に，２枚翼の小型羽ば

たき飛翔体の製作を行った．機体のギアボックスはギア比１：１６のギアを用いており，

機体全体の骨組みとしてカーボンロッドを使用した翼幅２４０［ｍｍ］の２枚翼羽ばた

き飛行機として製作した．この機体の余剰揚力は約３[ｇ]となっており（揚力測定につ

いては後述），問題なく上昇できている．またラダーを用いた左右の方向転換を行うこ

とも可能であり，屋内での無線飛行では，十分な飛行性能を見せた．機体の外観や用い

た部品については下記に示す． 

 

図 2.1 羽ばたき飛行機の外観 

 

表 2.1 機体仕様 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

機体全長 ２００［ｍｍ］
機体全幅 ２４０［ｍｍ］
機体全高 １００［ｍｍ］
総重量 ４．７［ｇ］

諸元
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表 2.2 電装部品 

 

 

表 2.3 使用部品 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

部品名 型番 個数
寸法 Φ６［ｍｍ］×１２［ｍｍ］
抵抗 ４．５［Ω ］
重量 １．３２［ｇ］
寸法 １０［ｍｍ］×２２［ｍｍ］×４．５［ｍｍ］
容量 ３０［ｍＡｈ］

放電量 １０［Ｃ］／３００［ｍＡ］
重量 １．１［ｇ］
寸法 ７．５［ｍｍ］×９［ｍｍ］

電源電圧 ３－４．２［Ｖ］
重量 ０．１６［ｇ］
寸法 内径Φ４［ｍｍ］　外径Φ５［ｍｍ］

導線径 Φ０．０５［ｍｍ］
巻き数 ３００回

マグネット Φ３［ｍｍ］×１［ｍｍ］　２個
重量 ０．３［ｇ］

赤外線受信機 ＩＲＸ２６２ 1

ラダーコイル 1

バッテリ ＦＲ３０ＳＣ 1

モータ ＭＫ０６-４．５ 1

詳細

部材名 寸法 使用部位
バルサ材 １．５Φ ギアボックス　尾翼

Φ０．６［ｍｍ］ 主翼　コンロッド
Φ０．８［ｍｍ］ 胴体

カーボンシート Φ０．１５［ｍｍ］ 尾翼　ギアボックス
ピアノ線 Φ０．６［ｍｍ］ クランク　ギア主軸
真鍮管 Φ０．６［ｍｍ］ コンロッド　ギアボックス

ビニール膜 主翼膜　尾翼膜
熱収縮チューブ Φ１．０［ｍｍ］ ギアボックス　尾翼

カーボンロッド
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2.2 機体の改良 

 今回の機体は昨年度の機体と同様の仕様で製作しているが，一部形状を変更しており，

形状を変更したギアボックスについてここで詳しく記す．前研究の仕様で上昇と旋回が

可能であり，墜落による破損もなく飛行に再現性のある機体を製作できていたが，左右

の羽ばたき周期の位相にわずかなズレが発生するという問題があった．この問題を解決

するため図 2 の様にクランク機構の形を変更し，左右の羽ばたきの位相が同期するよう

に改良した． 

 

図 2.4 昨年の機体と今年の機体 
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図 2.5 昨年度の機体のギアボックス 

 

 

図 2.6 今年の機体のギアボックス 



- 8 - 

 

2.3 モータ特性の測定 

 製作した羽ばたき飛行機の，自由飛行時の出力動作点を知るために，飛行時に使用し

ているバッテリーと同じモータ電圧が 3.7[V]の際のモータ特性を調べた．モータの無負

荷時回転数 N0[rps]は，反射型フォトセンサー「PRP-220」を使用し，モータ軸に取り付

けた紙の回転を，赤外線の反射により検出される出力電圧の周波数より求める（図 2.7）．

またこの時のモータ電流を I0[A]として測定し，トルク T0は無負荷であると考え 0[N/m]

とした． 

 次に停動トルク Tmaxはモータに取り付けたピニオンギアに重量計を押すことができる

様に針金を取り付けることで測定した．この時のモータ電流を Imaxとして測定し，モー

タの回転数 Nmaxを 0[rps]とした．停動トルク Tmaxの式は 

 

Tmax=mgl [N/m] 

 

となる．ここでの m[kg]は重量計による重量，g[m/s
2
]は重力加速度，l[m]は針金の長さで

ある．この結果から作成したモータ特性図は図 2.8 となり，この特性図より回転角速度

の傾きを表す αωと電流の傾きを表す αIは 

 

αω=
0max

0max

TT 

 　  

αI=
0max

0max

TT

II




 

 

となる．これらの係数を使用してトルク T における回転角速度 ω[rps]と電流 I [A]の関係

を式で表すと 

 

ω=Tαω+ω0  [rps] 

I=TαI+ I0  [A] 

 

となる．つぎにモータ出力 W[W]とモータ入力 P[W]の式は 

 
W=ωT   [W] 

P=VI  [W] 

 

となり，この時のモータ効率ηは 

 

η=
P

W
  [-] 

 

となる。モータ出力とモータ効率の図は図 2.9 に示す． 
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図 2.7 無負荷時モータ回転数測定 

 

  

図 2.8 モータ特性 

 

0

500

1000

1500

2000

2500

3000

3500

4000

4500

5000

0.0

100.0

200.0

300.0

400.0

500.0

600.0

0.000 0.100 0.200 0.300 0.400

回
転
数

 [
ra

d
/s

] 

電
流

 [
m

A
] 

トルク [N/mm] 

動作点 



- 10 - 

 

 
図 2.9 モータ出力，モータ効率 

 

図 2.9 より，飛行時の動作点はこのようになり，出力と効率のバランスの良いところで

動作していることが分かる． 
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2.4 揚力の測定 

 機体の揚力の計測にはロードセルを使用した．このロードセルは定格容量 3[kg]の 1

分力ロードセルを 2 つ組み合わせて使用した 2 分力ロードセルとなっている．このロー

ドセルから出力された電圧はオシロスコープを用いて読み取る．風洞内で自由飛行を再

現した状態（迎角を 35°に固定し，一定の電圧で動作する機体の推力と風による抗力の

拮抗する状態）の揚力を計測した． 

 

 

図 2.10 ロードセルによる揚力測定 

 

 この実験で，使用している機体のバッテリーの電圧と同じ 3.7[V]で動作させた時，余

剰揚力が約 3[g]だということが分かった．この値は，昨年の機体の余剰揚力約 1[g]を大

きく上回っており，機構の変更により性能が向上したといえる． 
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 その理由として，コンロッドが主翼に動力を伝える際，主翼とコンロッドの成す角度

の違いが効率に影響し，今年度の機体の様に，より直角に近い範囲で動作させる事で動

作効率を向上させられるのではないかと考えられる。 

 

 

図 2.11 昨年の機構 

 

 

図 2.12 今年の機構 
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風洞内飛行実験装置の改良 
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3.1 風洞内飛行実験装置の概要 

 風洞内飛行実験装置の外観と概略を図(3.1),(3.2)に示す．制御の流れは，まず機体の座

標を求めるために機体に取り付けた赤色のマーカーを 2 台の CCD カメラで撮影し，画

像処理装置「CV-3000」で位置座標と角度を検出する．次にその情報をプログラマブル

ロジックコントローラ（シーケンサ）「KV-5000」に送り，現在位置から目標位置への軌

道修正に必要な制御計算をシーケンサで行い，PC からの操作でモータ，ラダー，風洞の

風速を変更するインバータにかける電圧を制御する．そしてモータやラダーの制御に H

ブリッジ回路を使用した有線制御装置を用いることでラダーの向きを変更することが

できる． 

 

図 3.1 風洞内飛行実験装置の外観 

 
図 3.2 風洞内飛行実験装置の概略 
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図 3.3 風洞内飛行実験装置の回路図 

 

 

図 3.4 飛行実験中の様子 
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3.2 風洞内飛行実験装置の改良 

 これまで使用してきた CCD カメラのレンズでは焦点距離が遠く，カメラの設置に場

所をとっていたので，作業スペースの確保のためより焦点距離の近いレンズを使用し，

新しい設置台を設けた． 

また昨年までの風洞内実験装置ではそれぞれの装置間のつながりが把握しにくい問

題があったため，使い易すく見やすい構造に変更した．まず同時に使用する有線制御装

置とシーケンサ，画像処理装置を 1 つにまとめることで風洞制御システムとして持ち運

びを容易にした．またアルミ板を加工してターミナルと BNC プラグを取り付け，機体

の電圧・電流の計測用端子とした． 

 

 

図 3.5 風洞制御システム 
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- 18 - 

 

4.1 自由飛行と支持飛行の実験 

 風洞内飛行実験装置を用いることで自由飛行と支持飛行での違いを調べ，支持飛行に

よる自由飛行の模擬が可能であるか検証した．今回の実験では共通の機体を使用し，飛

行時の条件が等しい状態で実験を行う．等しくする条件は飛行位置，迎角とした．支持

飛行を自由飛行の条件に合わせるため，ロードセルにより揚力を機体重量分，推力を風

洞の風（抗力）と釣り合う状態に合わせた． 

測定する要素は以下である． 

●機体のモータ電圧 

●機体のモータ電流 

●羽ばたき周波数 

モータ電圧と電流の測定には前述した計測端子を用いた．機体の羽ばたき周波数は,

フォトセンサーを使用した周波数測定装置（付録を参照）を用いて測定した．  

 実験は自由飛行と支持飛行の双方で 3回ずつ計測した。その結果の平均値を図(4.1), 

(4.2),(4.3)(4.4),(4.5),(4.6),(4.7),(4.8),(4.9)に示す．これらの実験結果を表(4.1),(4.2),(4.3)にま

とめた． 

 実験結果から同じ位置で飛行状態を維持するためには自由飛行より支持飛行の方が

モータ電圧を高く設定し，モータ電流を大きく，羽ばたき周波数を高くする必要がある

ことが分かった． 
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図 4.1 1 回目のモータ電圧の平均 

 
図 4.2 2 回目のモータ電圧の平均 

 

図 4.3 3 回目のモータ電圧の平均 

 

0.00

0.50

1.00

1.50

2.00

2.50

3.00

3.50

4.00

0 1 2 3 4 5 6 7 8

モ
ー
タ
電
圧

 [
V

] 

時間 [s] 

支持飛行 

自由飛行 

0.00

0.50

1.00

1.50

2.00

2.50

3.00

3.50

4.00

0 1 2 3 4 5 6 7 8

モ
ー
タ
電
圧

 [
V

] 

時間 [s] 

支持飛行 

自由飛行 

0.00

0.50

1.00

1.50

2.00

2.50

3.00

3.50

4.00

0 1 2 3 4 5 6 7 8

モ
ー
タ
電
圧

 [
V

] 

時間 [s] 

支持飛行 

自由飛行 



- 20 - 

 

 
図 4.4 1 回目のモータ電流の平均 

 

図 4.5 2 回目のモータ電流の平均 

 

 

図 4.6 3 回目のモータ電流の平均 
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図 4.7 1 回目の羽ばたき周波数の平均 

 
図 4.8 2 回目の羽ばたき周波数の平均 

 

 

図 4.9 3 回目の羽ばたき周波数の平均 
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表 4.1 モータ電圧 

 

 

表 4.2 モータ電流 

 

 

 

表 4.3 羽ばたき周波数 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

1回目 2回目 3回目 平均
自由飛行 3.23 3.24 3.26 3.24
支持飛行 3.76 3.74 3.72 3.74

モータ電圧 (V)

1回目 2回目 3回目 平均
自由飛行 0.280 0.284 0.282 0.282
支持飛行 0.329 0.317 0.310 0.319

モータ電流  (A)

1回目 2回目 3回目 平均
自由飛行 17.67 17.61 17.94 17.74
支持飛行 19.93 19.26 19.28 19.49

羽ばたき周波数  (Hz)
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4.2 自由飛行と支持飛行の比較 

 次にトルクとモータ出力を計算した．まず計測によって得られた自由飛行と支持飛行

のモータ電圧よりモータ特性を測定した．自由飛行時のモータ電圧 3.24[V]のモータ特性

と支持飛行時のモータ電圧 3.74[V]モータ特性は図(4.10),(4.11)(4.12),(4.13)に示す． 

 モータ特性よりトルク[N/m]とモータ出力[W]を計算した結果を図(4.14),(4.15), 

(4.16),(4.17),(4.18),(4.19)に示す．モータ出力の比を分かりやすくするために自由飛行のモ

ータ出力 Wfreeと支持飛行のモータ出力 Wfixの比を A とすると 

 

A=
free

fix

W

W
 

 

となる．計算結果は図(4.20),(4.21),(4.22)のグラフとなっており，平均値は 1.223 となっ

ている． 

 この結果より同じ条件で同じ位置を飛行させる際に必要なモータ出力は自由飛行よ

り支持飛行の方が 1.2 倍も高いということが分かる．支持飛行のモータ出力が高いのは

羽ばたき機を固定している器具を振動させている為,余分な力が必要なためだと考えら

れる.そのため支持飛行では自由飛行の模擬はできないと考えられる． 

 

 
図 4.10 3.24[V]のモータ特性 
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図 4.11 3.24[V]のモータ出力，モータ効率 

 

図 4.12 3.74[V]のモータ特性 

 

 
図 4.13 3.74[V]のモータ出力，モータ効率 

0.00

0.10

0.20

0.30

0.40

0.50

0.60

0.000

0.050

0.100

0.150

0.200

0.250

0.300

0.350

0.000 0.050 0.100 0.150 0.200 0.250 0.300 0.350

モ
ー
タ
効
率

 [
-]

 

モ
ー
タ
出
力

 [
W

] 

トルク [N/mm] 

0

500

1000

1500

2000

2500

3000

3500

4000

4500

5000

0.0

100.0

200.0

300.0

400.0

500.0

600.0

0.000 0.100 0.200 0.300 0.400
回
転
数

 [
ra

d
/s

] 

電
流

 [
m

A
] 

トルク [N/mm] 

0.00

0.05

0.10

0.15

0.20

0.25

0.30

0.35

0.40

0.45

0.50

0.000

0.050

0.100

0.150

0.200

0.250

0.300

0.350

0.400

0.450

0.000 0.100 0.200 0.300 0.400

モ
ー
タ
効
率

 [
-]

 

モ
ー
タ
出
力

 [
W

] 

トルク [N/mm] 



- 25 - 

 

 

図 4.14 1 回目のモータのトルクの平均 

 

 
図 4.15 2 回目のモータのトルクの平均 

 

 

図 4.16 3 回目のモータのトルクの平均 
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図 4.17 1 回目のモータ出力の平均 

 

 
図 4.18 2 回目のモータ出力の平均 

 

 

図 4.19 3 回目のモータ出力の平均 
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図 4.20 1 回目のモータ出力比 

 

図 4.21 2 回目のモータ出力比 

 

図 4.22 3 回目のモータ出力比 

 

0

0.2

0.4

0.6

0.8

1

1.2

1.4

1.6

1.8

2

0 1 2 3 4 5 6 7 8

モ
ー
タ
出
力
比

 [
-]

 

時間 [s] 

0

0.2

0.4

0.6

0.8

1

1.2

1.4

1.6

1.8

2

0 1 2 3 4 5 6 7 8

モ
ー
タ
出
力
比

 [
-]

 

時間 [s] 

0

0.2

0.4

0.6

0.8

1

1.2

1.4

1.6

1.8

2

0 1 2 3 4 5 6 7 8

モ
ー
タ
出
力
比

 [
-]

 

時間 [s] 



- 28 - 

 

表 4.3 モータのトルクの平均 

 

 

表 4.4 モータ出力の平均 

 

 

表 4.5 モータ出力比の平均 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

1回目 2回目 3回目 平均
自由飛行 0.170 0.173 0.171 0.171
支持飛行 0.197 0.189 0.185 0.190

モータのトルク [N/mm]

1回目 2回目 3回目 平均
自由飛行 0.302 0.306 0.308 0.305
支持飛行 0.395 0.366 0.358 0.373

モータ出力 [W]

1回目 2回目 3回目 平均
1.311 1.197 1.161 1.223

モータ出力比 [-]
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第 5 章 

 

 

 

 

結言 
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 本研究では羽ばたき飛翔体の羽ばたき機構の改良により羽ばたきの位相のずれを解

消し，機構の変更による揚力の向上が見られた． 

また風洞内飛行実験装置の改良により，装置を整備，羽ばたき周波数の計測装置が追

加された． 

加えて飛行実験により，支持飛行では自由飛行の模擬はできていないことが分かった． 

 

 今後の課題として，揚力の余裕を生かして機体の小型化を進めることや，風洞内飛行

実験装置での自由飛行における飛行特性の解析を行う必要がある． 
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周波数測定装置に使用した電子部品 

1.フォトセンサー「RPR-220」 

 

 

 

2.コンパレータ「NJM311N」 
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3.F/V コンバータ「NJM4151D」 
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周波数測定装置の回路図 

 


