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第１章 導入 

 

航空輸送需要の増加に伴う航空産業のグローバルな成長・発展と，地球環境問題への意

識の高まりや燃料価格の高騰は，エネルギの有効活用や効率改善を実現する航空機の技術

革新への要請となっている。その技術革新を担う航空機の電動化は、パワープラントと各

制御システムがワイヤによりエネルギの授受を行い，半導体化されたエネルギ変換システ

ムを介在させて制御することにより、従来のシステムでは実現困難な制御システムの構築

を可能とする。まず、ボーイング 787 やエアバス A380 では環境制御装置の電動化やスタ

ータジェネレータおよび電気油圧式アクチュエータが採用され，搭載計算機と電力変換の

連携により，エネルギの最適化（高効率化や電力安定性の向上等）が図られた。 

今後，航空機の全電動化が達成されたならばエネルギの最適化にとどまらず，エネルギ

供給のための複雑な油圧系統，空気圧系統，機械式機構が不要になり、設計自由度の向上、

整備性の向上及び重量軽減ができ、設計自由度の向上はシステムの多重化を容易とし、信

頼性や生存性の向上を図ることができる。しかしながら，エンジン補機やフライト・コン

トロールアクチュエータなどは全電動化されていない。本研究の着目点は航空機の信頼性

や安全性を高めるところにあり，航空機・エンジンの信頼性向上と全電動化を実現するた

めに必要な，輸送システムとして超えるべき技術課題を抽出し，その解決を図ることを研

究の目的としている。 

 

第１節 研究の背景 

第１項 航空機の電動化 

航空輸送需要の増加および航空輸送事業者の多様化は，最近の航空産業のグローバルな

成長・発展を推し進めている。一方で京都議定書をきっかけとする全市民的な地球環境問

題への意識の高まりや，国際的な産業構造の変革は新興国のエネルギ需要の増加や地域問

題に端をはっする燃料価格の高騰を生み，航空機産業に対する新たな技術革新を促し，航

空機運航における環境影響やコストの低減が問題になってきている。これらの問題を根本

的に解決するために，構造，空力，推進など多くの新技術が統合されるなか，エネルギの
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有効活用や効率の改善を実現する技術革新の潮流として，ボーイング 787 に代表されるよ

うな航空機の電動化の推進（MEA
1）が注目をあびている。MEA（図 １-１）は電力にエ

ネルギマネジメントを統合し，燃料消費率の向上，定時出発率の改善，客室空気の清浄化

による乗客満足度の向上，保守・点検の利便化を提供する技術である。また，航空機エン

ジンの電動化の推進（MEE
2）は MEA と連携し，エンジンの軽量化や効率の改善を担う技

術として表 １-１，図 １-２の効果が期待される。この航空機の電動化の取り組みにおい

て，航空機を構成する電力・空調・制御のシステムや装備品が重要な役割を担うこととな

った。単に電気・電子にかかわる分野だけでなく，抽気・抽出力や油圧・空気圧系統，機

体姿勢制御やエンジン推力とのかかわり合いも深く，航空機・エンジンに関連するあらゆ

る工学・技術を結集し，航空機システム全体として研究を推し進めなければならない。 

 

 

図 １-１ 航空機・エンジンの電動化システム 

 

                                                   
1 More Electric Aircraft 
2 More Electric Engine 

ジ ェ ッ ト エ ン ジンの
制御性向上，低燃費

エンジン抽気
を な く す

電 熱 防 氷
シ ス テ ム

電動環境制御
シ ス テ ム

電動潤滑油
ポ ン プ

燃料計量可変速
電動燃料ポンプ

フライトコントロール用
電動アクチュエータ

動力／電力のトータル
マ ネ ー ジ メ ン ト

電動タキシング
シ ス テ ム

電動降着装置

エ ン ジ ン 内 蔵 型
スタータジェネレータ

エンジンコンプレッサ
可 変 静 翼 用
電動アクチ ュ エー タ

アクセサリ・ギヤ・ボックス
の無いジェットエンジン
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表 １-１ 航空機エンジンの電動化の推進（ＭＥＥ）の効果 

 

 

 

図 １-２ 航空機・エンジンの電動化システムの燃費効果 

 

今後，航空機の全電動化が達成されたならばエネルギの最適化にとどまらず，エネルギ

供給のための複雑な油圧系統，空気圧系統，機械式機構が不要になり、設計自由度の向上、

整備性の向上及び重量軽減ができ、設計自由度の向上はシステムの多重化を容易とし、信

重量低減

エンジンへの組み込み

スタータと発電機の統合

エンジン抽気をなくす
ECSの電動化

Anti-Iceの電動化

Engine Startの電動化

AGBをなくす

電動ポンプ

電動アクチュエータ

フライトコントロール

パワー・バイ・ワイヤ

エネルギ貯蔵

機体空力抵抗

の低減

エンジン性能

の改善

More Electric Aircraft

More Electric Engine

項目 効果 内容 

機体ドラッグ

減少による燃

料消費率(SFC)

低減 

アクセサリ・ギヤ・

ボックス(AGB)削除

でエンジン前面投

影面積減少 

AGB 駆動補機の電動化とエンジン組み込みスタータ

／発電機により AGB レスを実現する 

環境制御装置

(ECS)はエンジ

ン抽気から電

動コンプレッ

サへ 

スタータ／発電機

から電動 ECS に電

力を供給する 

ECS はエンジン抽気を供給源としているため、客室内

にエンジン・オイル臭が入り込むことがあった。空気

系統の電動化により外部から取り入れたクリーンな

空気を供給できる。 

空気配管削除が機体重量削減に寄与する。 

エンジンブリードレスにより効率が改善する。 

燃料系統の効

率改善 

燃料ポンプの電動

化によりバイパス

燃料を削減する。 

バイパス流量を削減することにより、抽出力を低減す

ると共に熱収支を改善し、空気冷却オイルクーラ

（ACOC）を削減し空力的な損失も改善する。 

地上における

アイドル回転

数の最適化 

MEE による電力マ

ネジメントで地上

アイドル回転数を

下げる 

地上ランナップやタキシング時はエンジン出力の大

部分が機体システムに使われる。 

機体システムの負荷変動を吸収するために、エンジン

回転数を高めに設定しなければならない。 

MEE の電力マネジメントで負荷変動を補うことによ

り、エンジン回転数をより低く設定できる。 
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頼性や生存性の向上を図ることができる。欧米では既に環境制御装置3（ECS）やスタータ

ジェネレータまた電気油圧式電動アクチュエータ4（EHA）がボーイング 787 あるいはエ

アバス A380 に搭載され重要な機能を担うに至った。しかし，このボーイング 787 の登場

で MEA が目指す電動化が成熟期を迎えたわけではない。フライトコントロールへの電気

機械式アクチュエータの採用やエンジン補機の電動化など，旧来から期待された電動化は

まだ実現していない。フライトコントロールやエンジン補機など高い信頼性や安全性が要

求されるシステムを電動化するには，未だ超えるべき技術課題が存在し，基本的な設計過

程において明らかにされていない電動化に必須の要素技術が存在するはずである。 

今まで日本の航空機産業はシステム・装備品の分野では欧米 Tier1
5・システムメーカの

強大化・システム囲い込みにより低コスト戦略を強いられ，高付加価値製品は認証などの

高い障壁により参入を阻まれている。しかし，MEA は自動車や鉄道など我が国が一般産

業基盤において電動化製品・部品・技術で海外に対する競争力を持ちうる分野であり協働

やイノベーションを醸成することにより，日本が貢献できる分野であると言える。航空

機・エンジン電動化の研究は，航空機の電動化を実現するシステム・装備品分野において，

世界に先駆けた技術開発により，高い信頼性や安全性で世界に貢献できる研究であると考

える。 

 

第２項 信頼性・安全性における航空機と他の輸送システムとの比較 

フライトコントロールやエンジン補機など高い信頼性や安全性が要求されるシステム

の電動化に必要な技術課題を検討するため，一般的な輸送システムである鉄道車両や自動

車との比較を通して信頼性・安全性設計について整理する。 

 

信頼性・安全性に係る性能規定 

鉄道車両・自動車・航空機において，すべての不安全要因を除去することや低減するこ

とは不可能である。つまり本質安全（inherent safety）でシステムの安全を確保することは

できない。機能的な工夫（safety function) により極力安全を確保する設計とすることで安

                                                   
3 Environmental Control System 
4 Electro-Hydraulic Actuator 
5 第一次下請業者 
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全を達成する機能安全（functional safety） に基づく。これらの機能安全は具体的に全産

業を対象とした機能安全規格 IEC61508「電気式／電子式／プログラマブル電子式安全関

連システムの機能安全性」において規格となっており，IEC61508 はハザード分析により

安全機能を定義し，リスクアセスメントにより安全機能の数値的目標値として安全性イン

テグリティレベル6をシステム全体の尺度としている。機器の故障をランダムハードウェ

ア故障と系統的故障に分け，前者を故障率による定量的なハードウェア設計でおこない，

後者を安全ライフサイクルとソフトウェアのマネジメント，文書化，アセスメントによる

定性的な規定で定めている。 

SIL は連続運転モードに対し，安全関連システムに割り当てられた安全機能の単位時間

当たりの危険故障確率として目標故障限度を定めており，鉄道に適用される IEC62278

ではこの考えを取り入れている。（表 １-２） 

表 １-２ 安全性インテグリティレベル 

 

 

鉄道のフェールセーフ性はヨーロッパでは SIL4 を達成すれば良いとされているが，日

本では更新されるシステムは更新前の従来システムと同等以上の信頼度を達成するもの

としている [1]。自動車における機能安全規格は IEC61508 を自動車に適用した ISO26262

として 2011 年 11 月に正式発行され，IEC61508 より厳格で統一的なプロセスの定義をお

こない，ハザード解析とリスクアセスメントを統合した自動車安全性インテグリティレベ

ル7により確率性によらない安全性ゴールを設定し，その達成を証拠（evidence）と尺度

（criteria）と理論的根拠（rationale）により説明・説得することが求められている。 

                                                   
6 SIL：Safety Integrity Level 
7 ASIL 

安全性 

インテグリティレベル 

単位時間当たりの 

危険故障確率として 

目標故障限度 

SIL4 10-9 ～ 10-8 故障／時間 

SIL3 10-8 ～ 10-7 故障／時間 

SIL2 10-7 ～ 10-6 故障／時間 

SIL1 10-6 ～ 10-5 故障／時間 
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航空機は CFR part25.1309 –Equipment, Systems and Installations が要求され，ARP4754 

Guidelines For Development Of Civil Aircraft and Systems により開発される。そのプロセスに

おいて，ARP4761 Guidelines and Methods for Conducting the Safety Assessment Process on Civil 

Airborne Systems and Equipment で実行されるハザード解析によって，最大故障確率が設定

される（表  １ -３）。系統故障に対する安全については，RTCA/DO-178B, Software 

considerations in airborne systems and equipment certification や RTCA/DO-254, Design 

assurance guidance for airborne electronic hardware，で機能安全を達成するプロセスとなって

いる。確率的なリスク判断基準の具体的なイメージを整理するためフランスの航空機産業

において使用されている指標をもとに整理すると表 １-４のとおりである [2]。これらの

確率的な数字は，先に述べたように米国連邦航空局（FAA）などにより，具体的に適用さ

れているもので，飛行時間内（離着陸を含む）に起きる悲劇的事故の確率は 10
-9／飛行時

間を目標とすることを示している。 

 

表 １-３ 航空機のハザード階層と要求最大故障確率 

 

 

Hazard Classification Development 

Assurance Level 

Maximum Probability per 

Flight Hour 

Catastrophic A 10-9 

Hazardous B 10-7 

Major C 10-5 

Minor D -- 

No Effect E -- 
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表 １-４ 確率的なリスク判断基準の具体的なイメージ 

 

 

鉄道車両，自動車における安全の設計様式と冗長設計 

航空機システムの安全において，あらゆる事故は回避されなければならないが，高い信

頼性を確保したとしても，すべての故障を回避することはできない。たとえば，摩耗故障

以外に偶発故障を考慮すること，潜在する未知の現象や必ずしも設計通りにならない事象

へ対処すること，さらに，全体システムの安全を保つために他のシステムが生ずる故障を

受容し制御することなどがあげられる。そのため，航空機システムを含む輸送システムに

おける安全は，確率的な数値に基づく性能規定だけではなく，機能的な工夫により極力安

全を確保する設計とすることで達成する。その達成のための適切な冗長設計・耐故障設計

の様式は安全を認証する規格と法令をその拠り所としている。 

それらは，それぞれのシステムにおいて適切なフェールセーフの概念8によって具体的

に整理される。人間がかかわる機器やシステムにおいては，万一故障や障害（システムが

取り得る入力誤りや，構成要素の任意の故障）が発生しても，許容可能な安全な状態は維

持することが求められる。しかし，安全側といってもシステムの使命や機能，状態によっ

て多様である。例えば，一般的に停止が安全とされる側と航空機のように飛行を継続する

ことが安全とされる場合がある。このように，安全側が異なるため，フェールセーフ技術

は業界やシステムにより多様である。例えば，飛行中の航空機における姿勢制御にかかる

                                                   
8 JIS (Z 8115 1981)：アイテムに故障が生じても安全性が保持されるように配慮されている設計 

確率 ハザードの段階 具体的なイメージ 

10-9/時間 

極端におきそうにない 

悲劇的事件 過失によって航空機および／または多く

の人命を失うことになる。 

10-7/時間 

極端に珍しい 

重大な事件 過失の結果，過剰な労働負荷や身体的応

力で，安全の余裕限界が危険なほど縮小

する。乗務員がそのすべての仕事をする

ことができず，重大な障害を引き起こす

可能性がある。 

10-5/時間 

珍しい  

重要な事件 過失が安全の限界を認識できるほど縮小

するか，耐空性を著しく劣化するか，乗

組員の仕事を目立って増加させる可能性

がある。 
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フェールセーフは故障をマスクし，予備系が制御を続けることによって達成される。一方，

産業機械においては，万一のときにはシステムを停止させることで，安全を確保できるた

め，必ずしも制御を続けるための多重系を採用しない [3]。  

前述の機能安全の性能規定によれば，一般産業，鉄道車両あるいは自動車において，目

標数値が達成され，説明が完全であれば任意の手段でよいということとなるが，輸送手段

における最終的な安全状態を達成するために必要な機能は，その機能に故障が発生したと

きには安全が確保されないことも想定しなくてはならない。そのため，数値や説明が完全

であるかどうかによらず，安全の設計様式が法令や技術基準等により定められている。 

鉄道車両における安全状態は，駆動力を停止するとともに制動装置を働かせることによ

り実現する。鉄道車両のブレーキ要件は，国土交通省「鉄道に関する技術上の基準を定め

る省令」第 69 条に規定されている。故障に関する規定として，「組成した車両が分離し

たときに自動的に作用すること。」「制動力の供給源を確保することができないことによ

り，その作用に支障を及ぼすおそれのある場合は，発車することができないこと。」とさ

れ，たとえばエアーブレーキのエアー圧が低下するとスプリングブレーキにより停車させ

るシステム等が施されている [4]。更に解釈基準として「電車・内燃動車に常用のブレー

キ装置が故障した場合に使用できる独立したブレーキ装置（保安ブレーキ装置）を設ける」

「新幹線には，独立して作用する２系統以上のブレーキ指令系を有する」とある。 

次に，自動車であるが国土交通省令「道路運送車両の保安基準」第 12 条にて「自動車

には，走行中の自動車が確実かつ安全に減速及び停止を行うことができ，かつ，平坦な舗

装路面等で確実に当該自動車を停止状態に保持できるものとして，制動性能に関して告示

で定める基準に適合する独立に作用する二系統以上の制動装置を備えなければならない。

（以降略）」と定めている。また，「国土交通省告示 『道路運送車両の保安基準の細目

に定める告示【2010.03.22】』『別添 12（乗用車の制動装置の技術基準）』」において「主

制動装置は，いかなる速度及び負荷であっても，自動車の走行を制御し，安全，迅速，か

つ，有効に自動車を停止させることができるものであること。」「二次制動装置は，主制

御装置が故障したときに，主制動装置の操作装置を用いて自動車を適当な距離で停止させ

るものであること。（中略）この要件に関しては，主制動装置には２つ以上の故障が同時

に発生しないことを前提とする」。一方，高度な制御手法により自動的に制動装置を操作
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する「複合電子制御システム」が存在し，「複合電子制御システムの安全性に関して適用

する特殊要件」に関する記述があるが，あくまで「安全コンセプト」として故障のない状

態においてシステムの安全な動作を妨げることがないことや，故障発生時に安全な動作を

確保することをもとめており，あくまで基本的な制動装置の機能が重要であることを示し

ている。このような制動装置の要件にたいし，フェールセーフ設計の設計様式として車両

内のブレーキ配管をＸ字配管にし，片方の配管等に液漏れが生じても，他方の配管の作動

力を倍増させることにより制動力の低下を補う設計となっている [4]。 

このように，鉄道車両や自動車の制動装置の機能は，性能規定の数値達成や機能達成に

かかる説明の完全性によらずに，２重系以上の冗長性を設計様式として必要としている。 

 

航空機における安全の設計様式 

一方，航空機においては鉄道車両や自動車と異なり，飛行を続けることが第一の安全の

要件である。例えば，ETOPS (Extended-range twin-engine operational performance standards)

が定めるように，双発機が緊急時にエンジン１基で飛行できる時間が ICAO にて定められ，

航空機はその時間内に代替空港へ緊急着陸できる経路しか飛行が認められない。航空機の

安全は信頼性に担保された，飛行の継続が前提となっている。つまり，システム安全性9と

システム信頼性10を兼ね備えたシステムが航空機には要求される。 

 “FAA aviation safety tolerable risk principles”, Workshop to Tolerable Risk Estimation Ann 

Azevedo, CSTA, Aircraft Safety Analysis, Mar19,2008 にて，旅客機における人命にかかる

事故は歴史的に 10
-7

/飛行時間であり，この数値には 100 のシステムやコンポーネントがか

かわることから，それぞれのシステムやコンポーネントは 10
-9であるべきとしている。し

かし，航空機システムはこれらの信頼性の数値による安全だけではなく，単一故障による

破局的な事故（catastrophic accident）を許容しない設計様式で安全を確保している。単一

故障による破局的な事故は許容しない。つまり運航継続に対し，設計様式として冗長構成

を要求とする理由として FAA は以下のような見解を示している。 

 

                                                   
9システムが規定された条件のもとで、人の生命、健康、財産またはその環境を危険にさらす状態に移行しない

期待度合い：JIS X 0134 
10機能単位が要求された機能を与えられた条件のもので、与えられた期間実行する能力：JIS X 0014 
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 10
-9／飛行時間は試験で確認できないため。 

 10
-9／飛行時間の実経験を持ちえないため。 

 正しくないアセスメントの結果が破局を生ずるため。 

この要求に基づき，飛行制御系統や電源系統は多重系による冗長設計が構成されており， 

CFR part25.671 –General では， 

 

 任意の単一故障を許容すること 

 極めて発生確率が低いとは言い難い電気系統や油圧系統故障の複合故障を許容する

こと 

 ジャミング11については単一故障許容だけではなく，極めて発生確率が低いことを示

すこと 

として，安全な飛行継続と離着陸ができることがもとめられている。 

エンジンに関しては，民間航空機においては双発以上のエンジンを搭載し，その複数の

航空機エンジン自体がバックアップ系を構成している。しかしさらに，エンジンシステム

への要求は CFR part33.28 -Engine Control Systems にて高く設定され，エンジン制御システ

ムの電子・電気システムは単一故障においてエンジン出力（推力）の低下が無いことが要

求されている。また，エンジン制御システムおよびコンポーネントに対しても，単一故障

においてエンジンがハザードとなる影響を与えてはいけないとしている。以上を表 １-５

に整理する。 

                                                   
11 Jamming ： 固着 



  11 

  

表 １-５ 航空機と他産業の安全設計・安全要求の比較 

 

 

第３項 航空機エンジン電動化システムの冗長性と耐故障性 

第１節第２項の整理の通り，鉄道車両や自動車が制動装置に冗長性が要求されるのに対

し，航空機の飛行継続に必要なシステムや機器は，大規模で高コストであっても単一故障

を許容する設計となっており，設計様式としてエンジンの電子制御や飛行制御にかかる冗

長性が要求されている。例として，航空機エンジン電動化の設計様式と性能規定を整理す

ると表 １-６となる。 

 鉄道車両 自動車 航空機 

＜安全設計＞ 

ランダム故障や

系統故障に対す

る安全設計 

規

格 

IEC62278 ISO26262 ARP4754：システム開発 

ARP4761：安全評価 

RTCA/DO-178B,DO-254 

IEC61508 

故障発生確率目標の達成とシステム系統の完全性により機能安全を達成する。 

⇒ 冗長性は設計手段である。 

＜安全要求＞ 

法令等による，

安全に係る多重

系（故障許容）

要求 

法

令

等 

国土交通省令「鉄

道に関する技術上

の基準を定める省

令」第 69 条 及び

解釈基準 

国土交通省令「道路運

送車両の保安基準」 

第 12 条 及び国土交

通省告示 「道路運送

車両の保安基準の細目

に定める告示」 

CFR (U.S. Code of Federal 

Regulations) 

Title 14 Chapter I  FAA, DOT 

Part33:  Airworthiness 

standards: Aircraft engines 

Part25:  Airworthiness 

standards: Transport category 

airplanes 

冗

長

性

の

要

求 

「電車・内燃動車

に常用のブレーキ

装置が故障した場

合に使用できる独

立したブレーキ装

置を設ける」 

「新幹線には，独

立して作用する２

系統以上のブレー

キ指令系を有す

る」 

「自動車には，（中略），

制動性能に関して告示

で定める基準に適合す

る独立に作用する二系

統以上の制動装置を備

えなければならない。

（以降略）」 

CFR part33.28 

「エンジン制御システムの電

子・電気システムは単一故障に

おいてエンジン出力（推力）の

低下が無いこと」 

「エンジン制御システムおよび

コンポーネントは単一故障にお

いてエンジンがハザードとなる

影響を与えないこと」 

CFR part25.671 

「フライトコントロールは，任

意の単一故障を許容すること」 

「フライトコントロールは，電

気系統や油圧系統故障の複合故

障許容を許容すること」 

鉄道車両や自動車は制動装置で停止状態（安全状態）を達成する。 

航空機は飛行を継続することが停止状態（安全状態）にする条件である。 

⇒ 航空機のエンジン制御やフライトコントロールの冗長性は要求である。 
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表 １-６ 航空機エンジン電動化システムの設計要求 

 

表 １-６で示したエンジンシステムの安全と信頼性のゴールは，ワンフェールオペレー

ショナル，ツーフェールセーフおよびシステムリスク（エンジン過回転，飛行中のエンジ

ン停止）の低減である。まず，システムリスクの低減のゴールは，上位システムでの故障

許容や適切なフェールセーフモードをユーザが確信できるように，設計・解析的評価に基

づき示すことである。エンジン過回転防止については，補機用ギヤボックス12（AGB）

駆動である従来のエンジン燃料システムと比較して，電動化システムが採用されたエンジ

ン制御システムは，電動燃料システムを停止させることが容易であるという利点がある。

すなわち電源を遮断することにより容易に燃料供給を停止できるということである。他に

も電力変換器への遮断指令や速度サーボによる停止指令など，追加部品がなくとも多機能

でシンプルな冗長システムの構築が可能であり，現状の従来設計よりも安全な航空機シス

テムを提供することが可能である。つまり，電動化が実現されればエンジン過回転防止の

点においてより高い安全性を提供できると考えられる。一方，飛行中のエンジン停止の防

止には，システム信頼性を向上させるための冗長設計や耐故障設計が重要となる。 

                                                   
12 Accessory Gear Box 

番号 項目 前提条件 指標 

１ １フェール・ 

オペレーショナル 

1Fail Operational 

系統に１つの故障が発生

しても、通常どおりエン

ジンが運用できること。 

燃料流量や可変翼角度の変化お

よびエンジン出力変動がなく、

正常に制御続行が可能なこと。 

２ ２フェール・ 

セーフ 

2 Fail Safe 

系統に２つ以上の故障が

発生しても、エンジン自

立運転が可能なこと。 

故障が波及しないような状態と

し，より安全な状態へ移行でき

るよう緩和するよう制御できる

こと。 

３ エンジン過回転防止 

Overspeed 

エンジンの過回転を防止

するシステムを、通常の

制御システムとは独立し

て設けること。過回転防

止システム作動時は、エ

ンジンが安全に停止する

こと。 

エンジン過回転発生確率： 

1 件／109EFH 以下 

（ハザード故障確率は CFR 

Part33 の 10-7~10-9 件 /EFH

（Engine Flight Hours）が基準

値） 

４ 飛行中エンジン停止 

In-Flight Shutdown 

エンジン制御系統に起因

する飛行中エンジン停止

は指標以下とし，飛行中

のエンジン停止は安全に

行われること。 

エンジン IFSD 確率： 

1 件／106EFH 以下 

（ETOPS 認定に必要な信頼性

基準として CFR Part25 より、

180 分 ETOPS を超える場合に

は0.01件/1000EFHがその要求

値） 
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飛行中のエンジン停止の防止に関連するワンフェールオペレーショナルは１故障発生

時に通常運転を続行し，さらにツーフェールセーフは２故障が発生した後もシステム安全

が確保されるように運転できることを意味する。これらには，運転継続のための冗長設計

や耐故障設計が必要となる。フライ・バイ・ワイヤ13を用いたアビオニクスは，３重冗長

線路と３重冗長フライトコンピュータ構成で実現されている。これにならって電動化シス

テムすべてを３重とすることは可能であるが，電動化への多重な冗長システムの導入は，

エンジンシステムにおける質量への厳しい制約を満足できない。ここに航空機エンジンの

電動化の課題が存在する。 

アビオニクス，フライ・バイ・ワイヤや FADEC などの航空機の電気・電子システムは

今や一般的な航空機装備となりフライトクリティカルな制御の場面で冗長機能や耐故障

設計が達成できている。電子回路レベルでの冗長や，信号レベルの冗長は現在では比較的

容易に達成することができ，実証も積まれてきており電動化の支障とはならない。エンジ

ン電動化の冗長設計・耐故障設計の課題は，電動化特有の構成である電気機械変換いわゆ

る電力変換システムや，高回転のモータ出力を減速して駆動力に変える機構伝達装置であ

る。これらの冗長設計や耐故障設計に関する課題が解決されない限り，電動化システムは

航空機・エンジンでは採用されない。 

航空機・エンジン電動化を実現するために必要な冗長設計や耐故障設計を含む信頼性向

上を検討するため，航空機・エンジン電動化機器及びシステムの故障モードを整理する。

従来のシステムおよび構成するコンポーネントは，すべての作動時間，メンテナンスの経

験とデータおよび過去の故障の莫大な蓄積された知見に基づいて改善・改良され洗練され

たものとなっている。エンジンと航空機システムに対するそれらの故障モードとその影響

評価は既知のものと言ってもよいほどである。それらの知見を整理すると従来の補機類で

は，回転部位あるいは可動メカニズム（例えば弁，ピストン，ギヤ，軸受）のジャミング，

シリンダ，ハウジングまたはシャフトのような構造の損失または外部あるいは内部のリー

クなどが高リスクな故障と認知されている。一方，ポンプ，アクチュエータおよび発電機

などの回転機を主とする電動化システムの故障モードを加えると，故障モードは次のよう

に分類することができる [5]：  

                                                   
13 Flight-By-Wire 
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(1) 隔絶する機構を持たないモータのジャミング 

(2) クラッチまたはブレーキで隔絶することができない伝動装置機構のジャミ

ング  

(3) 故障を隔絶するために用いられるクラッチやブレーキのジャミング 

(4) シャフト，シャフト継手またはハウジングの構造故障 

(5) インバータの故障 

(6) モータ巻線の故障 

 

これらの故障モードは対策によって大きく 3 つに分けられる 

 

(ア) 耐ジャミング・冗長設計 （１）（２）（３） 

(イ) 耐摩耗／疲労・メンテナンスまたはオーバホール（４） 

(ウ) 電気・電子システムの冗長・耐故障設計（５）（６） 

 

この中でも特に（ア）は，電動化システム特有のものであり，航空機・エンジン電動化

システム適用にあたり解決すべき課題は耐ジャミング・冗長設計であると言える。 

 

第２節 従来の研究 

先に述べた課題と対比する従来の航空機・エンジン電動化の研究を整理する。 

 

航空機・エンジン電動化研究の体系 

航空機の電動化については，すでに 1980年代にはその研究が盛んに行われていた。

そのきっかけとなっているのがフライ・バイ・ワイヤの普及である。次に訪れる技術

革新が全電動化航空機およびその制御であるとの推測をもとに研究が進められ，特に

戦闘機のフライトコントロール・アクチュエータがその主題となっていた  [5]。当時

の研究ではすでに，電動化のポイントが４点挙げられている。  
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(1) 電動化システムは油圧システムのような信頼をおけるか。  

(2) フライトコントロール・電動アクチュエータは油圧アクチュエータと同等のパ

フォーマンスを出せるか。  

(3) 冗長電動アクチュエータはデュアルタンデム油圧アクチュエータと同じ安全

性設計が可能か。 

(4) アクチュエータとパワーコントロールが発生する熱を処理するソリューショ

ンがあるか。  

 

この４点に関連する課題は，電動アクチュエータにとどまらず，その後の 30 年間

の電動化研究における重要な視点として生き続けている。現在に至る電動化研究の体

系を図 １-３に示した。本節ではこの体系に沿って概要を述べる。  

 

 

図 １-３ １９８０年代以降の電動化研究の体系 

 

電動アクチュエータ
油圧システムと同等の信頼性
油圧アクチュエータと同等の性能
油圧アクチュエータと同等の冗長性
電動化に伴う発熱の処理

全電動化
機体の研究

B787 ： 実用化
電動環境制御装置
スタータジェネレータ

A380 ： 実用化
舵面アクチュエータ

安全上重要な機器
・飛行制御用
アクチュエータ
・燃料ポンプ
・ジェネレータ

MEE
・油圧レス
・空気圧レス
・ＡＧＢレス
・大型ジェネレータ

燃料ポンプの電動化
・冗長モータの研究

＞インバータ
・高温作動
・電源品質への影響の改善
＞冗長制御
・フォースファイティング
＞診断
・モータの故障伝搬防止
・摩擦故障の残存寿命
・ベアリング故障検出
・検出器故障検出
・電力素子のエージング
・診断アルゴリズム

電気油圧式
アクチュエータ

スイッチド
リラクタンス発電機

永久磁石発電機
・高リアクタンス方式
・内部配線遮断方式

高電圧電源系統の研究
・電圧
・系統シミュレーション

回生電力処理
・マトリクスコンバータ
・回生電力吸収
・回生電力消費

電気機械式
＞耐ジャミング
・複数伝達経路
・ダイレクトドライブ
・機械要素信頼性

スタータ
ジェネレータ

B787 ： 実用化
±270V電源

低圧軸出力発電
・効率改善
・サージマージン確保
・ウィンドミル発電

高圧/低圧 抽出力発電
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航空機電動化システム研究の歴史 

米軍の戦闘機電動化に関する研究は，アクチュエータにとどまらず油圧／空気圧機

器，環境制御機器等に広がり，システムインテグレーション技術として研究開発され

てきた [6] [7]。90 年代後半には電動アクチュエータを使った飛行実験が実施され [8]，

大型化した電力機器に関する研究  [9] [10]の実用化によって，最新の戦闘機開発

(JSF：F35)における電動アクチュエータ，スタータジェネレータの採用につながって

いる。 

民間航空機でもエアバス社が 2000 年代にフライ・バイ・ワイヤの次の世代のシス

テム技術として機体電動化の推進を提唱している [11]。MEA コンセプトは，非効率

なシステムを電動化により改善し，燃料消費の低減を主たる目的として研究され  [12]，

機器，サブシステムレベルにおける最適化の観点から航空機全体の重量，燃料消費，

空気抵抗等のシステムパラメータについて評価がされた。その効果として構造効率の

改善や運用性の向上も含めて，油圧レスやブリードレスがキーワードとなっている。

特にブリードレスはエンジンの推力以外のパワーの 70%を占める抽気を電気に置き

換えるため，電力需要が７倍となるという試算がある（表 １-７） [13]。 

 

表 １-７ 従来航空機（単通路１５０席クラス）のエンジン出力・動力 

 

システム電力増加を賄う発電機の大型化は，発電機のモータリングによるエンジ

ン・スタートを可能とし，エアースタータを排除した電動スタータジェネレータによ

るシステム構成を実現した  [14]。MEA コンセプトはビジネスジェットクラスでもそ

の有用性が研究され [15]，スタータジェネレータをエンジン内部に搭載し， AGB を

排除することによるドラッグ軽減が効果的であるとの研究がされている [16]。 

項目 出力・動力 用途 

エンジン推力 40MW 推進力 

電力 200KW アクセサリ・ギヤ・ボックス搭載発電機動力 

ブリードエア 1.2MW エンジン高圧圧縮機からの抽気 

油圧源 240KW アクセサリ・ギヤ・ボックス油圧ポンプ動力 

機械動力 100KW エンジン搭載燃料ポンプ，潤滑油ポンプ 
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これらのような MEA は全体システム設計と新しい機器の開発が必要であるため，

多くの資金と多くの企業の共同作業が必要となる。そのため，欧州では国際協力プロ

ジェクトとして電動化を進める研究がとりまとめられた。2002 年から POA ‘Power 

Optimized Aircraft’ [17] [18]が欧州委員会の先導で立ち上がり，その後 2006 年から

MOET ‘More Open Electrical Technology’ [19] として，エアバス社を中心に電動化シ

ステムから機器に至る研究開発がすすめられた。その後も MEA は欧州委員会と企業

の投資にて Clean Sky プロジェクトに継承され，その成果はエアバス A380 における

EHA やボーイング 787 の電動環境制御装置（ECS），スタータジェネレータの搭載に

つながっている。MEA による電動化システムの拡大が検討されるなかにおいて，安

全上重要な機器は信頼性や安全性に厳しい要求  [20]が求められる。MEA における安

全上重要な機器としては，フライトコントロール・アクチュエータ，燃料ポンプ，発

電機が識別され，信頼性や安全性が適用上の課題となっている  [21]。 

さらに電動化を進めて，推進機関自身を電動化する構想もあるが，これにはより高

いエネルギ密度をもった電動化システムが必要とされ，超電導モータ等の研究も含め

て長期的将来技術として位置づけられる  [22]。 

先に述べたような航空機電動化のシステム構想を実現するためには MEA や MEE

の要素技術および機器の研究が必要である。 

 

航空機電動アクチュエータの研究 

電動アクチュエータの研究分野は（１）アクチュエータ電力変換システム，（２）

ジャミング，（３）冗長制御，（４）診断に大別され多くの研究を経て現在に至って

いる。 

１つ目に上げたアクチュエータ電力変換システムとして考慮すべき項目として熱

設計，電磁適合性14，低温環境，電源品質等があげられる  [23] [24]。インバータで構

成されたアクチュエータ電源の急激な変動を緩衝するための研究  [25]や冷却が困難

な電動アクチュエータ搭載位置での小型化と性能向上を両立させるため，高温半導体

                                                   
14 EMC 
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を採用した性能向上  [26]がアクチュエータ電力変換システムの研究として進められ

ている。 

２つ目のジャミングの問題は 80 年代から重要な課題として認識され  [5]，CFR 規定

Part 25 Sec. 25.671 において，ジャミングの確率が Extremely Improbable でない限

り，ジャミング事象への対処法がない主舵面への電気機械式アクチュエータ（EMA）の

使用が認められていないことを受け [27]，対策として耐ジャミング性を考慮した複数伝達

経路機構などが研究されている [28]。最近では減速器を省いたダイレクトドライブ型のリ

ニアアクチュエータでジャミングを回避する研究も進められている [29] [30]。より要素的

な分野として，ジャミング確率そのものを低減するための，技術開発も研究されている 

[31]。 

3 つ目の冗長制御の問題は冗長系統が全て動作状態（アクティブ）であるときに生ずる

問題を対象とするものである。電気機械式の電動アクチュエータの従来の冗長構成は，複

数モータで１つの出力軸を駆動する方式 [32]が一般的であるが，電流のアンバランスやト

ルクアンバランスによってフォースファイティング現象15を生ずる。この現象は電動シス

テムに限らず複数の油圧アクチュエータと複数の検出器でシステムを構築する場合でも

発生し，一般的に知られた力のアンバランスで発生する現象であり冗長システムの重要な

課題である [33] [34]。多重系のアンバランスを解消するために冗長モータあるいは冗長ア

クチュエータ間でのフィードバック信号のイコライジング [35]などが検討されている。 

4 つ目のシステム診断は冗長システムにおいて，故障切り替えをおこなうためのきっか

けとして重要な課題である。診断については，機械要素，モータ，電子部品等々多くの要

素を統合して診断基準を設けるため，多くの知識の集約が必要である。電動化システム特

有の問題として電動モータの故障伝搬防止設計の研究 [36]，アクチュエータの摩耗故障の

残存寿命等の研究 [37]，アクチュエータの寿命パラメータの研究 [38]，モータのボール

ベアリングの故障検出手法 [39]，回転アンバランス等の挙動による故障検出 [40]，検出

器（レゾルバ）のリアルタイム故障検知 [41]，電力半導体素子（IGBT）の電圧変動とエ

ージングの研究 [42]などの要素研究が診断の基盤となるものである。これらをもとにアク

チュエータ，インバータの各要素の診断に関するアルゴリズムの研究 [43] [44] [45]が検討

                                                   
15 静止状態で２つのモータが力を逆方向にトルクをかけて不安定にバランスし，振動状態となる現象。 
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され，それらをまとめた電動アクチュエータの診断についてのシステム研究がされている 

[46]。 

これらの研究を経て電動アクチュエータは，EHA 方式がエアバス A380 にて実用化され

た。今後は EMA 化が目標とされており，最近ではエアバス社が EMA を使った主舵面（エ

ルロン）での飛行実証を行った [47] [48]ことから，今後も実用化研究がすすめられると考

えられるが，未だ前述の冗長設計，耐ジャミングの課題は解決されていない。 

将来のアクチェータとしては舵面だけではなく，構造形状を変形する電動アクチュエー

タなどモーフィング技術等を実現する電動アクチュエータの研究 [49]もされているが，こ

れらはピエゾ効果を使うなど従来の電動アクチュエータとは違った形式でありまだ黎明

期と考えられる。 

 

More Electric Engine の研究 

MEA に呼応して，More Electric Engine も研究され，2000 年代の前半にはロールス

ロイス社からコンセプトが出されている。この MEE コンセプトは MEA に呼応するた

め，エンジン抽出力は電力つまり発電機のみとなり，油圧レスとブリードレスで構成

されるシステムである。さらに発電機はガスタービンエンジンの中に内蔵され，ファ

ンと結合した低圧スプールから抽出力を得る発電機とすることにより，エンジンのウ

ィンドミルで電源供給が可能となるため，機体が搭載していた緊急電源用のラム・エ

ア・タービン発電機も排除される  [50] [51]。エンジン内蔵型発電機の構成は小型ター

ボファンエンジンに適用した試算にて重量の低減で 10%，AGB レスによるナセルの

空気抵抗の低減で 10%の効果が認められることが，プラットアンドホイットニ・カナ

ダ社の研究で示されている  [52]。従来の発電機は高圧スプールから抽出力を得ていた

が，前述のように低圧スプールからの発電が検討されるようになると，発電機抽出力

をエンジン圧縮機の高圧軸（HP 軸）低圧軸（LP 軸）のどちらの軸から抽出するかに

よってエンジン運転特性への影響の与え方が異なることについても研究がされてい

る [53]。また，スタータジェネレータの始動機能を発揮させるための駆動軸の検討等  

[54]が整理されるとともに，高空を含むフライトエンベロープ上の電動スタータ特性

についても研究がされている  [55]。MEE についてはその他に，燃料ポンプ電動化に
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よる高効率化の可能性などが示されている  [53]。燃料ポンプについては安全上重要な

機器であり，耐故障設計を実現するための多相永久磁石モータが電動機技術  [56] [57]

として研究され始めたが，それ以降の具体的な燃料ポンプ電動化16の研究はみられな

い。 

 

航空機電力システムの研究 

航空機電力システムは長く 115VAC の固定周波数（CF: Constant Frequency）である

が，将来の MEA に向けて，高電圧の直流電力システムに関する研究が行われている。

従来 115VAC の固定周波数では CSD (Constant Speed Drive)を介して回転数を一定に制

御し，巻線界磁の発電機の界磁電流で電圧を制御する方式であるが，将来的に VSCF

（Variable Speed Constant Frequency）へ移行した後に，DC/AC や DC/DC などの半導

体電力変換技術の進歩から高電圧 270VDC に移行するとされ [58]，実際にボーイング

787 やエアバス A380 では高出力電動化システムに 270VDC が採用されている。 

機体電力システムは最終的に大型リグでのハードウェア・シミュレーションを実施

するが，検証に要する設備や時間が大規模となることが課題であった。最近では，開

発の効率化のため初期段階では構成要素を一元化した全体電力モデルによって評

価・解析する設計手法が一般的となり，過渡現象を含めたシステムレベルの基本設計

がモデルベース手法で行われるようになった  [59] [60] [61] [62]。これらの開発環境整

備により，大規模なシステム変更となる高電圧直流バスも研究され始めた。 

直流電力バス化の要求に対しては，発電機が発電した交流電力を交流側の電源品質

を確保しつつ安定した直流電源に制御する必要がある。一般的な整流器を用いただけ

の交流／直流変換では電圧変動を生ずるため，エンジン回転数に比例した電源周波数

の変動による電気機器（トランスやモータ）のインダクタンスの変化に関する研究や，

コンバータなどのコンデンサ出力で生ずる高負荷時の電圧の歪に対処するためのア

クティブな電圧制御が研究されている  [63]。モータコントローラなどのインバータ用

直流電力向けの電力増に伴い，ボーイング 787 で採用された±270VDC＝540VDC のよ

                                                   
16 ここでいう燃料ポンプはエンジン搭載の燃料システム用を指す。機体タンクからの燃料送出用ポンプの電動

化は既に採用されている。 
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うな高電圧バスが今後も拡がると推測されるが，それ以上の高電圧化は軽量化等への

効果が期待されるものの，航空機特有の課題としてコロナ放電17などによる寿命低下

等を考慮する必要がある [64]。 

電源の直流化は，電源の突合せに交流のようなガバナを必要としないため，将来的

には複数の発電機による供給の多重化が可能となり  [65]，高電圧化と合わせて航空機

の大電力化に対応すると考えられる。その中の構想として複数のエンジン発電機によ

る大出力の発電には，従来の高圧軸からの抽出力による発電だけではなく，前述の低

圧軸からの抽出力による発電が必要となることから，その場合低圧軸の広範な回転数

範囲への発電システムの対応が課題となる。しかし，広範な回転数範囲へ対応する方

法対策についての研究は見られない。 

 

航空機発電システムの大電力化の研究 

発電機とスタータの機能統合による大出力電動スタータジェネレータが研究され，

空気圧を駆動源とするエアースタータの排除が可能となり  [66] [67]，ボーイング 787

で採用された。機能統合の研究当初は小型高出力化が図れる技術として，スイッチ

ド・リラクタンス・モータ（SRM）が提唱された。小型高出力化は高回転化を目指す

が，同期機などはモータリング時にローレンツ力によりトルクを発生するため，同時

に電磁誘導で生ずる回転数に比例した逆起電圧を加味した供給電圧まで上げないと

回転数を上げることができない。それに比べ，SRM はリラクタンス（磁気抵抗）で

生ずる力の制御を巻線電流の順次切り替えで行うため，回転数に比例した逆起電力は

生じない。高回転のために高電圧が必要ないという利点を生かし，高回転数域での高

出力を見込めることが研究されている理由である  [68]。その特性を利用した小型高出

力の SRM スタータジェネレータの研究が 90 年代に盛んに行われた  [69] [70] [71] [72]。

SRM と永久磁石発電機（PGM）と誘導機を比較すると，一般的な使用回転数範囲に

おいて，SRM と PMG は誘導機に比べ明らかに質量対出力比は高い。しかし，100HP(≒

75kW)あたりでは PMG が質量対出力比で SRM を上回り，300HP(≒225kW)で同等と

いう研究結果  [73]が示す通り，革新的な出力の向上が現時点では見込めていない。

                                                   
17 部分放電と呼ばれる現象で，電極周辺など局部的に放電が発生し絶縁材の劣化を起こす。 
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SRM と PMG をハイブリッドした研究  [74]もみられるが，技術の成熟度を含めて SRM

が民間航空機に採用された報告は見当たらない。今後さらなる高出力化を目指す場合

に，超高速回転でのモータ駆動が必要となるが，ケイ素鋼板を主材料とし突極構造を

持つ SRM のロータは高速回転時に発生する強大な遠心力による限界周速が低い。

PMG は一般的に永久磁石表面貼り付けロータ構造（SPM）で，均一なスリーブで覆

うことが可能であり限界周速が高い構造が可能である点で優位である。超高速領域に

おける出力比較では単純・堅牢構造の誘導機の優位性も高まり，SRM<誘導機，PMG

の出力順位となっている  [75]。総合的には，誘導機のトルク・速度制御が電流電圧に

比例せず，滑り制御など永久磁石電動機に比べ複雑であることから，制御性が高い

PMG がトータル機能・性能として優位である。 

PMG は簡素な構成で，信頼性も高く技術的にも成熟したモータである。80 年代か

らサイリスタなどの電力素子の進歩とともに，サイクロコンバータなどの静止型電力

変換器による周波数変換技術と組み合わせたエンジン内蔵型の発電機などが研究さ

れた [76]。また，MEA コンセプトに伴う電力需要の増加に対応した発電機の複数化

の方法として低圧軸発電機が提案されているのは前述のとおりである。具体的には５

相化による耐故障性を高める設計を採用しエンジン後端部の低圧軸にダイレクトマ

ウントする構造で，前述のようにエンジンのウィンドミル状態での発電容量を確保す

ることで RAT
18の代替を兼ねるという研究がされている  [77] [78] [79]。低圧軸発電機

はスタータには使用できないが高圧軸発電機に比べ，エンジン運転のサージマージン

の確保 [53] [80]や燃料消費の点 [80]で有利との研究報告もされている。 

ただし PMG は回転が続く限り発電を停止できないという欠点があるため航空機用

発電機としての対策が検討されている。研究としては高負荷時に電流を制限するよう

にインピーダンスを調整することで小電力のエンジン補機用オルタネータとして適

用する場合や，高リアクタンスによる短絡高負荷時の電流制限方法の研究  [81]や内部

配線を半導体素子で遮断する方法の考案  [82]，発動機を止めることが可能な補助動力

                                                   
18 Ram Air Turbine  
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19（APU）などへの適用 [83]が検討されるにとどまりエンジン搭載の主発電機への採

用はない。 

 

電動化システムの冗長設計・耐故障設計の研究 

航空機・エンジン電動化システムの信頼性向上に必須である冗長設計・耐故障設計に関

する他産業を含む従来の研究は図 １-４のようになっている。 

この中では３相モータの耐故障設計として，２相で制御する応急運転の研究が見られる。

T.Liu 氏 [84] [85] [86]らの研究により３相誘導モータの中性点とインバータ直流側中性点

を接続することでインバータの 1 相故障時でも運転を継続できる方式が示された。大規模

な装置の追加がなくともモータ運転ができる方式で，モータの中性点を電源の仮想中立点

に故障時にのみ接続する方法と第４相を構成するインバータに中性点を接続する方法が

示されている。いずれも，中性点を仮想中立点に接続した状態では通常運転時にも不平衡

分の電流が流れるため，通常は通電のない状態として故障時にモータ中性点電圧を制御す

る方式として提案されている。仮想中立点に接続する方法は抵抗による電圧バランスをと

る方法であり，第４相で制御する方法はスイッチングにより中性点電位を制御するもので

ある。さらにモータの中性点を必要としない制御方法が研究され，３相誘導モータの故障

した相の電動機端子をインバータ直流側中性点に接続して駆動する駆動方法が示されて

いる [87]。これらは誘導機への適用であるが，永久磁石３相同期モータへ適用する研究 

[88] [89]や，航空機搭載を目指した５相化によるより高い信頼性を得る方式の研究 [90]が

されている。また，近年のインバータ技術動向を踏まえ，マトリクスコンバータ [91]や 3

レベルインバータ [92]への応用が考えられている。しかしいずれの方法も切り替え回路や

ヒューズなどの遮断回路を必要としており，実用化には部品の削減や簡素化が必要で切り

替え回路の排除やヒューズなどでの遮断／故障分離を必要である。 

機械的突合せで懸念される突合せ機構のジャミング対策としては，冗長設計の方法とし

て２重巻線による電磁的なトルクサミングの研究がなされている [93]。回転数制御である

航空機用電動推進系への冗長電動モータの適用では，1 つの回転子に対して固定子が２つ

組み込まれた構成により，複数の推進機としてのモータを持たずに，片側の固定子への電

                                                   
19 Auxiliary Power Unit 
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力供給もしくは片側の固定子が故障しても別の一方の出力だけで巡航，着陸するシステム

が提案されている。この研究では喪失 1s 後に推力をほぼ復帰できるよう制御される例が

しめされている [94]。しかし過去の研究においては，２重巻線を有効に働かせ冗長切り替

えをスムーズに行う制御方法が具体的に示された例はない。 

 

 

図 １-４ 電動化システムの冗長設計・耐故障設計の研究動向 

  

第３節 航空機・エンジン電動化システムの課題 

航空機およびエンジンの電動化において発電，電動アクチュエータ，配電・分配および

システムインテグレーションについて研究され，実用的な成果もみられる。また，電力変

換システムの冗長設計や耐故障設計についても研究はみられるが，耐ジャミング性の観点

においての冗長設計は実用化に至っていない。航空機・エンジンの電動化をさらに進める

には，第１節で述べた電動化における信頼性・安全性の課題に対し，第２節に示した従来

の研究を経て，耐ジャミング性とその冗長設計の実用化の技術課題を解決する必要があり，

電動ポンプ，電動アクチュエータ，電力系統などの個別技術を含めて，システムとしてこ

れらが解決されることが「エンジン補機の電動化」と「航空機全電動化に向けた電動アク

チュエータの適用」には必要である。 

三相誘導モータの中性点とインバータ
直流側中性点を接続することによりイ
ンバータの1相故障時でも運転を継続
できる方式

三相誘導モータの故障した相の電動機端子を，
インバータ直流側中性点に接続して駆動する方法

永久磁石５相同期モータ
への適用

二重巻線による２重冗長化

３レベルインバータへの適用

永久磁石３相同期モータ
への適用

マトリクスコンバータへの適用

電気・電子部品を少なくすること

ジャミングが発生する
ポイントをなくすこと
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エンジン補機の電動化 

従来の研究は主にフライトコントロールを中心に進められた。また，もっとも多くのエ

ネルギを消費する ECS の電動化も実用化された。しかしながら，燃料ポンプをはじめ，

可変静翼アクチュエータなど航空機エンジン特有の補機類の電動化は実用化されていな

い。高い信頼性と安全性が必要とされるエンジン補機の電動化には，ワンフェールオペレ

ーショナル，ツーフェールセーフを実現する耐ジャミング性を考慮した冗長設計や耐故障

設計が必要である。併せてエンジン制御用の電源独立性を考慮した電動燃料システム用の

電源システムが必要である。 

 

航空機全電動化に向けた電動アクチュエータの適用 

パワー・バイ・ワイヤは配管の削減などの効果を見込んで研究開発が進み，電動機の制

御技術と小型化を経て小型分散型の油圧源が開発され，機体内のエネルギ分配を油圧から

電力に置き換えた EHA が実用化された。完全な電動化の実用化には未達である安全や信

頼性を補完するため，EHA は成熟した油圧制御技術およびその構成部品でアクチュエー

タおよびシステムの信頼性を確保する。電動化の究極は，電気を油圧にエネルギ変換して

信頼性や安全性を確保するのではなく，直接機械駆動する EMA にある。しかし未だ EMA

はエンジン制御やフライトコントロールの一次舵面に採用されていない。減速機構を必要

とする EMA の実用化の課題は，ギヤのジャミング対策であり，ジャミングが発生した状

況における，制御不能の状態を回避するため，信頼性の高い有効な制御方法および機構様

式が必要である。 

 

エンジン補機・電動アクチュエータを実用化するための耐ジャミング・冗長設計は「耐

ジャミング冗長機構」と「機構を使わない冗長方式」のいずれかから選択するしか方法は

ない。各々の方式における，実用化に向けた研究開発が航空機・エンジン電動化システム

の具体的な課題であると考える。 
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第４節 研究の目的 

本研究においては，前節に記述した現状の航空機・エンジンの電動化システムにおける

耐ジャミング性を有した冗長・耐故障設計の技術課題を解決し，電動化システムで故障が

発生した場合にエンジンおよび航空機の運転・運航へ支障を与えないシステムを実現する

ための種々の提案を行う。 

本論文が対象とする航空機・エンジン電動化システムは，航空機エンジン電動化を第一

段階として，燃料ポンプの電動化システムを対象とする。電動燃料ポンプシステムが目的

とする燃料消費率の低減効果を高めるために，可変静翼アクチュエータなどの燃料系統補

機に準ずる構成品もすべて電動化することを前提としている。また，エンジン制御の独立

性を確保する従来の思想を踏襲し，エンジン制御にかかる電力供給も燃料制御を行うエン

ジンで発電される電力から分配されることを前提としている。また，可変静翼アクチュエ

ータは，電気機械式のリニアアクチュエータを想定し，シリンダ型油圧アクチュエータの

代替となることを前提としてボールスクリュウによる回転／直動変換する機構を内蔵す

るものとした。フライトコントロール用アクチュエータの EMA 化も可変静翼アクチュエ

ータと機構は同じであり，技術課題の解決策は応用できると言える。 

本論文で以下の点に注目して記述する。 

 

 電動化された燃料ポンプで耐ジャミング・冗長設計を構築し，ワンフェールオペレー

ショナルの実現方法を述べるとともに，試験結果においてその効果を確認する。 

 電動化された燃料ポンプで耐ジャミング・冗長設計を構築し，ツーフェールセーフの

実現方法を述べるとともに，試験結果とともにその機能を確認する。 

 電動化された燃料システムで新たに必要となる燃料ポンプ用の発電システムにおい

て，エンジン制御の独立性を確保する従来の思想を踏襲し，安全性・信頼性の確保に

必要な要件を検討し，試験結果とともにその機能を確認する。 

 電動化された燃料システムで新たに必要となる電動アクチュエータの耐ジャミン

グ・冗長設計として，シンプルで信頼性が高くギヤのジャミングの回避・分離を完全

に達成する耐ジャミング機構方式を検討し，試験結果とともにその機能を確認する。 
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第５節 本論文の構成 

本論文では第２章にて航空機・エンジン電動化システムの概要と電動化システム特有の

故障とその影響を記述し，第３章以降に具体的な課題に対する提案を記述する。第３章で

は航空機エンジン電動燃料ポンプの信頼性向上を，第４章では航空機エンジン可変静翼電

動アクチュエータの信頼性向上を記述する。以下に第３章以降の具体的な提案内容につい

て記述する。 

第３章では航空機エンジン電動燃料ポンプでワンフェールオペレーショナル／ツーフ

ェールセーフを実現する冗長方式を提案する。この冗長方式では２重巻線モータの採用に

より，電磁的にトルクを突合せることでジャミング箇所をなくし，２つの巻線の電流を加

算して電流サーボにフィードバックすることで，片側が故障すると瞬時に正常な巻線の電

流を２倍に増やす方式を提案する。この実現方法を明示し試験結果においてその効果を確

認する。また，安全性を高めるため１相が故障しても残りの２相で制御するシステムを提

案し，応急運転への制御切り替えについて試験結果によってその機能を確認する。さらに，

実用化に向けた細部のシステム構成を提案する。 

また，電動化に不可欠な電源の検討を行い，エンジン始動時の回転数からテイクオフ時

の最高回転数までの広い速度範囲で，所要の電力を発電する永久磁石発電機の研究につい

て述べる。従来の航空機用発電機は界磁電流の制御で電力遮断をおこなうが，本研究では

永久磁石発電機に発電停止と同等の機能をもつ中性点遮断方式を研究し，試験結果によっ

て機能を確認する。  

第４章では航空機エンジン可変静翼電動アクチュエータで，ジャミングを回避するため

の冗長突き合わせにボールスクリュウ速度サミング20機構を選定し，その実現課題を明ら

かにする。ボールスクリュウのリードとナットの回転方法を逆回転させて回転／直動変換

を行うことにより従来速度サミング機構として用いられた差動ギヤを介さない機構で，簡

素で信頼性が高く，ギヤのジャミングの回避・分離を完全に達成する方式として提案する。

システム実用化に向けた課題である速度サミング方式においてモータがトルク喪失を起

こした場合の制御方法について，一般的な機械摩擦ブレーキ式を用いず，簡素な回生制動

                                                   
20 速度加算 



28   

 

による保持にて速度サミングアクチュエータの制御が可能であることを示す。並列冗長動

作と１故障時動作では制御ゲインの変更が必要であるため，自動ゲイン変更を行うロジッ

クを提示し，実験によって速度サミングアクチュエータの機能を実証する。 
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第２章 航空機・エンジン電動化システムと

冗長・耐故障設計の課題 

第１節 概要 

本章では，航空機・エンジン電動化システムの冗長設計・耐故障設計の課題を抽出する

ため，航空機エンジンの電動化（MEE）を対象として電動化の効果・貢献を述べ，航空機

エンジン電動化が電動燃料ポンプ，電動可変静翼アクチュエータおよびそれらの電源とし

ての発電機で構成されることを前提として検討し，航空機およびエンジンの電動化システ

ム特有の研究対象とその技術課題について整理する。その過程において，飛行を続けるた

めに必要な安全性・信頼性設計の対象となる故障モードを整理し，冗長設計・耐故障設計

へのアプローチについて述べる。 

航空機・エンジン電動化システムの冗長設計・耐故障設計へのアプローチは，システム

運用条件を満足するとともに所要の制御性能を発揮することが求められる。また，航空宇

宙分野の主流である，バイ・ワイヤ・システム（例えばフライ・バイ・ワイヤやパワー・

バイ・ワイヤ）による機械機構の削減や構造の簡素化は，電子制御化・電動化の欠点をす

べて克服することが必要である。その上で冗長設計や耐故障設計は個々の要素において，

システムバランスを取りながら構成されなくてはならない。 

これらを踏まえ，主題である航空機・エンジン電動化システムの冗長設計・耐故障設計

について耐ジャミング・冗長設計が電動化特有の課題であることを整理するとともに，そ

の耐故障性に対する技術課題について述べ [95] [96]，航空機特有の冗長システム設計の必

要性をもとに，故障モードから実用化のために必要な設計アプローチとコンセプトを整理

する。 

 

第２節 導入 

航空機・エンジンの設計者は電動化システムを最適化するとともに，信頼性と安全性に

ついて常に考えなくてはならない。特に航空機では「飛び続けること」が安全の基本であ
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り，冗長性・耐故障性は必須である。安全や信頼性の要求を実現するために，高信頼性航

空電子システム（アビオニクス）設計や電源系統／油圧系統設計には多重化や冗長性が適

用されている。一般的な電子回路の構成であれば，多重化した冗長回路を容易に実現でき

るが，パワーエレクトロニクスを多重化し冗長化することは，大型部品を多く使用するが

ゆえに，重量リソースを消費し，体積の増加も含めて無視できないペナルティを負う。冗

長設計をより小型にすることは，航空機・エンジン電動化システムの実用化のために必要

な要件である。一般的にも電動化のコンセプト実現のもっとも大きな課題の１つが小型化

であり，航空分野に限らず多くの産業分野において電動化の研究開発は装置の小型化に注

力され，現在もなお電気・電子素子や電力変換器の出力密度向上の研究開発が進められて

いる。この技術潮流がもとめる基盤技術開発には高電圧／高温システム，レアアース磁石，

ワイドバンドギャップ半導体や高効率な冷却システムなどがある。しかし，それらの電気

機器の技術革新だけでは，航空機・エンジンのクリティカルなシステムの電動化に十分で

はない。その解決のためには航空機・エンジンのシステム要件に対する電動化特有の冗

長・耐故障設計の課題を明確にする必要がある。 

冗長・耐故障設計における課題は電動化システムの特徴でもあり，その特徴についてア

クチュエータシステムを例に油圧システムと比較する。１つ目として，一般的な油圧アク

チュエータでは，タンデムシリンダのフォースサミング（力加算）で出力突合せを行うこ

とで冗長機構を構成するため，故障時に力を喪失する恐れが無い。しかし，電動ではジャ

ミングの恐れがあり，フォースサミングを採用すると固着による制御不能に陥る可能性が

生ずる。対策として速度サミングにすると，片系が故障時に力を喪失する故障に至った時

点で故障側が空転するために，システム全体が力を喪失する恐れがある。２つ目に，油圧

アクチュエータでは，故障した側のシリンダが正常な側のシリンダの制御で干渉しないよ

うにするには，シリンダ間をバイパスする流路を確保すればよい。電動では制御の干渉を

防ぐためにはクラッチ等の機構により分離を行う必要があり追加の機構部品が必要であ

る。３つ目に，故障した際にストローク位置を固定したい場合は，油圧では流路を閉じれ

ばその状態が保持され，エネルギを必要としないが，電動ではブレーキ機構を追加するか，

保持するエネルギを電気的に供給してモータトルクにて保持する必要がある。航空機・エ



   31 

  

ンジン電動化システムの冗長・耐故障設計はこれらの欠点を考慮しながらシステム運用条

件を満足するとともに所要の制御性能を発揮することが求められる。 

本章で述べる冗長設計・耐故障設計の目標は，システム要件を満たし航空機・エンジン

に搭載可能とするコンパクトな設計にある。ただ単純に多重化した冗長方式では達成でき

ない，より安全な電動化システムをコンパクトな冗長設計や耐故障設計で達成することを

目的とする。その実現には電動化による機械機構の削減や構造の簡素化が必要であるが，

さきに述べた電動化システムの特徴における欠点をすべて克服することが前提である。そ

の上で冗長設計や耐故障設計は個々の要素において，システムバランスを取りながら構成

されなくてはならない。その達成のために必要なシステム構成を具体化するため，対象を

航空機エンジンの電動化とし，特に燃料システムの具体的な構成と電動化の効果をもとに，

考慮すべき機器とその故障モードおよび考えられる対策を整理する。その検討から対応す

べき技術課題を最後に述べる。 

 

第３節 本論 

第１項 航空機エンジン電動化とその構成 

本項では MEE 特有の効果である燃料系統の効率改善の内容について以下整理し，冗長

設計・耐故障設計検討の前提とするシステムを定義する [97] [98] [99] [100] [101]。 

 

MEE の開発ステップ 

(1) STEP-1： 電動燃料システム 

燃料ポンプの電動化は，従来は燃料ポンプを駆動していた補機用ギヤボックス（AGB）

に発電機を搭載し，発電機からの電力により電動燃料ポンプを駆動する。さらに燃料圧を

駆動力とした，可変静翼などを駆動する油圧アクチュエータも電動化する。（図 ２-１（a）） 

(2) STEP-2：スタータジェネレータと全電動化 

全電動化により AGB は不要となり，エンジン抽出力は直接発電機に接続される。発電

機はスタータジェネレータとしてエンジン始動・機体電力の発電・エンジン補機電力の発

電の三つの機能を担う。（図 ２-１（b）） 

(3) STEP-3： 組み込みスタータジェネレータ 
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スタータジェネレータは，エンジンの内部に組み込まれる。エンジン補機類の艤装も分

散され，エンジン投影面積が小さくもっとも効率を高めたエンジンとなる。（図 ２-１（c）） 

 

 

図 ２-１ エンジン電動化の開発ステップ例 

 

MEE 燃料システム 

MEE における燃料システムと従来の燃料システムの比較を図 ２-２に示す。従来の民

間航空機用エンジンで主に用いられている補機用ギヤボックスで駆動される定容積型燃

料ポンプシステムでは，エンジン回転数に比例してポンプが燃料を吐出するため，必要な

燃焼燃料流量を超える余剰分をバイパスしてポンプ入口に循環させる。この再循環はエン

ジンの抽出馬力を無駄に消費し，且つ消費したエネルギで燃料温度を上昇させる。燃料温

度が上昇すると，燃料を冷媒とする燃料冷却オイルクーラの冷却能力が低下する。これを

補うためにファン空気を冷媒とする空気冷却オイルクーラが必要となるが，空気冷却オイ

ルクーラはファン空気を外部に排出してファン効率を低下させ，燃料消費率悪化の要因と

なる。 
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図 ２-２ ＭＥＥ燃料システム 

 

 

注.エンジン抽出力は補機用ギヤボックス駆動による離陸時抽出力を１００％とした比で示す 

図 ２-３ ＭＥＥによるエンジン抽出力の削減効果 

 

MEE の燃料システムはギヤポンプ方式の燃料ポンプを電動モータで駆動し，燃料流量

をモータ回転数で制御する。余剰な燃料流量がなくなり，図 ２-３の通りエンジン抽出力

を削減することができる [97]。さらに，燃料温度の上昇が抑えられ，燃料冷却オイルクー
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ラの冷却能力が向上することから空気冷却オイルクーラによるファン空気抽出が不要と

なり，高効率なエンジンシステムを提供することが可能となる [97]。すなわち，MEE は

効率が良く，ヒート・マネジメントを最適化できる燃料システムである。また MEE の燃

料システムは，従来の燃料計量機構による計量弁，圧力制御弁などを用いた複雑な機

構を必要としないため，燃料システムがシンプルになり，機器や配管等の削減による信

頼性・整備性の向上にも貢献する。 

燃料システム効率向上による燃料消費率改善効果の試算を小型エンジンで行った結果 

[97] [98]，燃料ポンプ駆動の最適化によるエンジン抽出力の削減により約 0.4%，燃料冷却

オイルクーラ削除によるファン空気損失の削減で約 0.6%低減され，あわせて燃料消費率

は約 1%改善する（図 ２-４）。MEE は，エンジン効率を向上させて，燃料燃焼と CO2排

出を減らす非常に有効なアプローチである。しかし，エンジン安全性と信頼性に関する議

論は未だ十分とは言えない。電動化されたエンジン制御における安全性や信頼性に関して

議論をされたことはないと考えられる。本論文では，電動化システムの信頼性向上の観点

から議論するとともに，いくつかの概念を提示し，具体的な冗長設計や耐故障設計を提案

する。独特の故障許容設計とその概念に基づく MEE は，あらたな冗長モータ制御システ

ムや冗長電動アクチュエータシステムを提供する。 

 

図 ２-４ ＭＥＥ ＳＴＥＰ－１におけるＳＦＣ改善効果 
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本論文で記述される MEE は，電気モータで駆動される燃料ポンプ，電気機械式アクチ

ュエータと発電機で構成される（図 ２-１(a)）。電気モータで駆動される燃料ポンプの特

徴は，電動モータ速度によって燃料流量が直接制御されることが特徴である。この機能は

従来の燃料計量機構(Fuel Metering Unit)に代わるものである。電動モータで駆動される燃

料ポンプは，FADEC（Full Authority Digital Engine Control）から燃料流量の信号を受け取

り，電気燃料ポンプは FADEC が要求する燃料流量を定常状態だけでなく過渡的な応答も

含めて満足する必要があり，ダイナミックレンジの広い速度範囲でその流量を調整する機

能と性能が必要となる。MEE は広い速度範囲において精度の高い速度制御が要求される

ため，可変サンプリング制御などを施した電動速度サーボ [102]により，エンジン停止状

態から始動を経て離陸・巡航・着陸を担うとともに，高空での再始動などのミッションを

達成するように調整・設計される。 

この MEE は，燃料システムの効率最適化のため EMA をエンジン可変静翼の駆動に使

用する。従来のエンジン補機では，エンジン可変静翼の駆動に燃料を駆動源とした油圧ア

クチュエータを用いている。燃料システムはこのアクチュエータを駆動するためにエンジ

ンへ供給する燃料をアクチュエータ駆動が可能な圧力に昇圧する必要がある。その結果，

燃料ノズルに燃料を供給する十分な圧力以上にアクチュエータ駆動に必要な圧力までポ

ンプ圧を増やす設計となっている。EMA 化によって，燃料システムは燃料ノズルに燃料

を供給する圧力で設計することが可能となり，燃料システムの効率を改善する。 
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図 ２-５ 一般的なＭＥＥの機能系統図 

 

第２項 航空機・エンジン電動化の設計アプローチとコンセプト 

MEE を含む航空機・エンジン電動化を実現するために必要な冗長設計や耐故障設計の

設計アプローチを検討するため，改めて航空機・エンジン電動化機器及びシステムの故障

モードから整理する。第 1 章第３項に示した通り，故障モードは次のように分類すること

ができる [5]：  

 

(1) 隔絶する機構を持たないモータのジャミング 

(2) クラッチまたはブレーキで隔絶することができない伝動装置機構のジャミ

ング  

(3) 故障を隔絶するために用いられるクラッチやブレーキのジャミング 

(4) シャフト，シャフト継手またはハウジングの構造故障 

(5) インバータの故障 

(6) モータ巻線の故障 

 

これらの故障モードは対策によって大きく 3 つに分けられる 
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(ア) 耐ジャミング・冗長設計 （1）（2）（3） 

(イ) 耐摩耗／疲労・メンテナンスまたはオーバホール（4） 

(ウ) 電子・電気システムの冗長・耐故障設計（5）（6） 

 

この中でも（ア）は，電動化システム特有のものである。その耐ジャミング・冗長設計

の設計アプローチは以下であると考える。 

 

(1) もっともシンプルなダイレクト・モータ駆動メカニズムを用いる。 

(2) システムの目的を満たすため，トルクまたは速度サミングを最適化された

組合せで採用する。 

(3) 故障を隔絶させるために，クラッチまたはブレーキを用いる。 

(4) クラッチまたはブレーキは可能な限り最終段のギヤ近くに設置する。それ

によってギヤ機構でジャミングの可能性を最小にする。 

 

さらに，これらの耐ジャミング・冗長設計のアプローチに加えて，ここまで述べてきた

要件を考慮する必要がある。 

• 安全性に基づく冗長性の要求   

• 航空機システムの重量増の抑制   

• フライトコントロールやエンジン補機の機能要求 

瞬時でも動力が途切れることは，急速な燃料吐出停止や舵面舵角の急

速な変化を発生し，航空機が致命的なシステムフェールに至る可能性

がある。 

 

以上の故障モードや設計アプローチを踏まえ，電動化を実現するためのコンセプトを 3

点に整理した。 

 

(1) 部品を少なくすること 

(2) ジャミングが発生するポイントをなくすこと 
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(3) 故障遷移時間21を減らすこと 

 

（１）部品点数の低減 

あらゆる電動化システムは，基本的構成としてコントローラ，モータと出力伝達機構か

ら構成される。なかでもコントローラはインバータなど多くの電子，電気，電気機構部品

（EEE 部品という）で構成され，それらの信頼性評定となるのが故障率である。故障率予

測は，部品故障のデータベース22により求められる。システムの故障率は機器毎の多くの

EEE 部品の故障率の積により算出されるため，EEE 部品23を少なくすることは，全体シス

テム信頼性を向上させることへのカギとなる。さらにパワーエレクトロニクスを構成する

部品は特に大きく重い。部品点数の低減は，パワーシステムを航空宇宙分野で適用するに

は必要な条件である。つまり電動化においては，冗長設計や耐故障設計を採用しつつ，部

品削減とともにコンパクトなスペースと質量削減を実現してシステムの故障率を低減す

ることが必要である。例えば，電動化システムにおいてツーフェールセーフのための一般

的な設計解は，３重冗長 [32]や５相モータ巻線 [77]である。しかし，これらは大きな艤

装エリアを必要とし，大きな質量のペナルティを伴うという問題がある。対策として，例

えば影響のないところは多重化せずにパワー回路上の脆弱なポイントに多重化を適用す

ることなどで，部品点数削減を実行しながら高い信頼性のゴールを達成する設計が必要で

ある。 

 

（２）ジャミング箇所の削減 

 回転力を出力する電動モータを動力とした電動化システムにおいて，ジャミングの可

能性を完全になくすことはできない。ジャミングによる影響を可能な限り低減する設計は

電動化の鍵となる。ジャミングによる影響を低減する設計アプローチは２つあり１つはジ

ャミング防止であり，もう１つがジャミング部位の隔離である。 

ジャミング防止を実現するために最も効果的方法はジャミング発生個所を減らすこと

である。つまりギヤまたは他の伝達機構をなくすダイレクトドライブシステムは，1 つの

                                                   
21 フェールオーバタイム ： fail over time 
22 たとえば MIL-HDBK-217F 
23 電気部品・電子部品・電気機構部品 
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設計解である。例えば電動ポンプシステムは，ジャミング防止のためにダイレクトドライ

ブシステムを採用することができる。燃料ポンプに適用するギヤポンプは一般的に

15,000rpm 以下の回転速度の範囲で機能し，航空エンジン用の燃料ポンプの回転速度範囲

は，7,000rpm～15,000rpm である。これは，一般的な電動モータの動作速度範囲と一致す

る仕様である。このように駆動対象と電動モータの回転数領域が一致する場合にはジャミ

ング防止としてのダイレクトドライブ方式が有効な手段となる。モータをより高回転に設

計して小型化を図り減速比で所要の速度とトルクに変換する方法が小型化の観点では一

般的な手法となるが，航空用途を考えた場合には，冗長設計や耐故障設計を考慮して重量，

体積効率の面でダイレクトドライブが有効との考えである。 

一方，ギヤを必要とする機構の場合はジャミング時の作動信頼性を確保するためにジャ

ミング部位の隔離が必要であり，クラッチ機構を挿入して残存させるシステムからジャミ

ング箇所の分離を行う。可能な限りジャミングを隔離するように電動化システムを設計す

ることは，最も重要な設計の１つである。 

可変静翼用のアクチュエータシステムは，低速度域での動作が一般的でありモータ軸回

転数としては低回転数を要求する。たとえば，2,000rpm の最大速度が直動式の電動アクチ

ュエータの電動モータに要求された場合，電動モータの設計評定は高トルク/低速設計と

なりこの設計はモータの容積効率の面で最適化されたものではない。高トルクモータは，

磁束を増やしコイルの巻き数を増やしつつ，Joule 熱とエネルギ損失を減らすために低抵

抗が必要となり巻線サイズを大きくする必要があるため大型化する。理想的には，同じ出

力であればより高速設計されたモータがより小さい体積と重量を持つため，アクチュエー

タ設計者はモータ駆動が可能な最も高い回転数域を目指す。これらのデザインは当然減速

ギヤシステムを必要とし，モータサイジングと減速機のサイジングとの最適化により最終

的なモータ仕様やギヤの減速比が設定される。エンジン可変静翼の電動アクチュエータは，

多段減速ギヤ列を用い，高減速比ギヤ列によって全体的な体積を減らす。その結果，減速

ギヤがジャミング箇所となるため，普通の設計では最終段にクラッチ機構を設けて，もう

１つの軸とトルクサミングする。しかしクラッチ機構はクラッチ自体がジャミングする恐

れもある。別の手段として，差動歯車で速度サミングを行う方法がある。差動歯車列は減

速ギヤ列の上流側でジャミングが発生した時には何の機構的な切り替えが必要なく残り
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の伝達機構にて円滑に動作が可能である。速度 A と速度 B を入力とする差動歯車列は速

度 A＋速度 B＝速度 C であるため，速度 A がジャミングで速度 0 ならば速度 B＝速度 C

である。しかし，差動歯車自体がジャミング箇所となるという矛盾が生ずる。これらの突

合せ点のむずかしさが電気機械式アクチュエータの採用を拒む要因となっている。 

 

（３）故障遷移時間の短縮 

電動モータシステムは，常に出力トルクが零となる故障を考慮しなくてはならない。電

動化システムの特徴として電力供給がなくなる，つまり電流が零となるとトルクは零とな

ることがその理由である。油圧システムは作動油の流れが止まっても，ピストンを隔壁す

るシリンダ内の両側のキャビティの圧力がバランスするように油圧回路を組むため，その

場所でストロークを静止させることが可能である。この点は油圧システムと電動化システ

ムの大きな違いである。電動化システムにおいて力を無くしたときに，その位置を固定す

る方法はブレーキ機構を設けるか，あるいは出力側からモータ軸を回転させられない逆転

防止機構を採用するかである。ブレーキ機構は通常運転中は制動しない状態にあり，故障

が発生した場合には速やかにその状況を認知してブレーキ動作に入る必要がある。この間，

少なからず時間を要することから，厳密には電動モータがトルクを失った位置から移動す

ることはやむを得ない。しかし，もし仮に移動制限限界付近で故障が発生した場合には底

付きなどの機構・構造的な致命的な損傷となる可能性もある。また重要な制御舵面で高い

空力抗力を発生している場合に，その微小な変動によって機体等の制御力の変化を与える

ような状態が想定され，致命的な状況に遭遇する可能性がある。つまり，故障発生から静

止状態にいたるまでの時間を十分に短縮することが電動化においては重要な安全設計の

条件となる。一般的には時間遅れが全く許容されない場合には，出力側からモータ軸を逆

方向から回転させられない機構を採用し，例えばラックアンドピニオンかジャッキスクリ

ュウを使った機構となる。これらは，螺状の機構の角度と摩擦とガタによって出力側から

モータを回転させることはできない。ドアの開閉などの細かな制御の要求がなく，位置固

定を容易に実現する用途には優れるが，高応答を必要とするアクチュエータやバックラッ

シュの少ない精密な制御を必要とするアクチュエータには摩擦による効率の悪さやガタ

による非線形性が制御性を著しく低下させるため採用は困難である。さらに，前述の議論
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はトルク喪失時に固定する条件で述べたが，動作状態において故障した多くの場合には，

固定ではなく制御継続が必要条件となる。この場合には異常が発生した電動系統を固定し

つつ制御から切り離し，正常な系統を起動し制御を移管するフェールオーバが必要となる。

これらは冗長構成によって実現するが切り替えの時間の問題が新たに加わる。ポンプを例

にとればトルクが途切れる間に回転数が低下し吐出流量が低下することとなり，燃料ポン

プであればエンジン運転に影響を与えることとなる。 

一例としてリージョナルジェットサイズのエンジン用燃料ポンプでの瞬断の影響を示

す。当該ポンプは sradrpmNmTL /104710000,2.6   を定格出力とするものと

仮定すると，この出力を駆動するモータのロータ慣性モーメントは
25102 kgmJL

 以

下となる。ここでポンプの慣性モーメントはモータと比較し十分に小さいと仮定する。 

モータがトルクを失い，ポンプの吐出負荷により急制動がかかったとすると角加速度は

以下となる。つまり，きわめて減速角加速度が大きく，瞬時に燃料供給が低下することを

示している。 

  
2

5
/310000

102

2.6
srad

J

T

L

L 








    式 ２-１ 

また，空力を受ける翼のアクチュエータの場合には，空力から受けるバックドライブで

モータが回転するだけではなく，翼角度を変化させ翼の機能を喪失することとなりシステ

ム制御に影響を与えることとなる。このように電動化システムはいかなる場合でもモータ

トルクが故障により零となる可能性を有しており，その故障後はモータが外部の負荷側か

らの回転力により逆回転あるいは制動することとなる。つまり電動の可変静翼用のアクチ

ュエータや燃料ポンプは空力的な作用力，あるいはポンプが吐出する流体の抵抗あるいは

流れによってバックドライブをされる結果，きわめて重大なシステム状況に陥ることを想

定しなくてはならない。故障時におけるいかなる状況でも安全を保つためには冗長性を確

保することともに，故障分離と制御可能な状態に速やかに変化することが故障を補償する

ための重要項目となる。 
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図 ２-６ 故障遷移時間の構成 

この故障時の遷移時間（以降，故障遷移時間）を最小化することは冗長設計・耐故障設

計の重要なキー技術となる。２つ以上の冗長を構成する場合の故障検出時間の最小化，故

障分離や正常な系統による補完動作の起動等々が検討事項となる。飛行安全性のために，

システムはこの危機的な状況を回避しなければならない。 

 

これらのコンセプトを基に，研究対象，要求レベル，従来技術および技術課題を整理す

ると図 ２-７になる。 

 

図 ２-７ 研究の対象とその技術課題 

 

第４節 まとめ 

第２章では航空機・エンジン電動化システムの冗長設計・耐故障設計の課題を抽出する

ため，航空機エンジンの電動化を対象として電動化の効果・貢献を述べ，航空機エンジン

電動化が電動燃料ポンプ，電動可変静翼アクチュエータおよびそれらの電源として発電機

で構成されることを前提として，航空機・エンジンの電動化システム特有の研究の対象と
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その技術課題について述べた。飛行を続けるために冗長設計や耐故障設計が必要であり，

対象となる故障モードを整理するとともに，耐ジャミング・冗長設計が電動化特有の課題

であることを整理し，そのアプローチの概要を示した。耐ジャミング・冗長設計のアプロ

ーチとともに「安全性に基づく冗長性の要求」「航空機システムの重量増の抑制」「フラ

イトコントロールやエンジン補機の機能要求」を考慮し，本研究における設計コンセプト

として「部品を少なくすること」「ジャミングが発生するポイントをなくすこと」「故障

遷移時間を減らすこと」について述べ，燃料ポンプにおける耐ジャミング・冗長設計とし

て「円滑・速やかな切り替えとシステムの簡素化」可変静翼アクチュエータにおける「突

合せ部切り離し部の耐ジャミングとシステムの簡素化」を技術課題として整理した。 
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第３章 航空機エンジン電動燃料ポンプの

信頼性向上 

第１節 概要 

本章では航空機エンジン電動燃料ポンプを実現するための技術課題として電動燃料ポ

ンプの信頼性を高めるための冗長システム，耐故障設計，電動燃料ポンプを駆動するため

の電源システムについて述べる [95] [96] [103] [104] [105]。電動燃料ポンプは故障発生時

にエンジン推力変動をなくすため，故障遷移時間を短縮することが必要であり，本研究で

はその解決策としてアクティブ／アクティブ制御方式を提案する。この電動燃料ポンプの

アクティブ／アクティブ制御方式による冗長システムは２重巻線モータを用いたシステ

ムであり，その２重巻線の故障切り替えはワンフェールオペレーショナルを実現するとと

もに，故障遷移時間を短縮する制御方法としてサーボ理論を用いて構築する。本章では，

その実現方法を述べるとともに試験結果においてその効果を確認する。また，電動モータ

のツーフェールセーフを実現するため，永久磁石３相モータにおいて，１相系統が故障し

た２相制御のみで回転を続けられる方法の採用を提案し，試験によってその実現性を確認

する。最後に航空機エンジン電動燃料ポンプに必須となる電源仕様について，その特有の

課題を整理し，その解決策となる永久磁石発電機（PMG）について述べる。その永久磁石

発電機の航空機適用の課題であった内部短絡故障時の遮断方法として２重遮断システム

を提案し，遮断を行うロジックとしてシンプルな構成をアナログ的に実現する方法で明示

し試験結果とともにその機能を確認する。 

 

第２節 導入 

航空宇宙システムにおける電動化の推進はパワー素子の技術革新と高速のデジタル・フ

ィードバック・サーボモータの登場が貢献したものである。すでに航空宇宙分野における

アプリケーションとして飛しょう体や打ち上げロケットなどにも採用されてきた [106]。

一方で，これから発展する MEA や MEE において，エンジニアと設計者が考慮すべき点

は性能・機能だけではなく，電動化システムの生存性（Survivability）や重大な（Critical）
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状態で破局的（Catastrophic）故障に至らない安全性や信頼性へどこまで貢献できるが重要

である。MEE を対象とした航空機エンジン電動燃料ポンプシステムにおいても，冗長シ

ステム技術や耐故障設計技術が重要である。 

従来の AGB 駆動の燃料ポンプは定容積型ポンプ（例えばギヤポンプ）であり，吐出流

量はエンジン回転数に比例する。この燃料ポンプの回転速度はコア・エンジン速度と比例

しているため，飛行条件によっては実際のエンジンが必要とする燃料流量よりも非常に大

きな流量を供給する。たとえば，MTO（最大離陸条件）における流量でポンプが設計さ

れれば，巡航時には大量に余剰燃料が発生する。従来の燃料システムはこれを循環させて

流量を制御するため非効率の要因となっていた。MEE は電動燃料ポンプを必要流量に合

わせて回転数可変とする。必要流量分だけがポンプから吐出されるため無駄がないシステ

ムとなる。反面，このシステムは電動モータの回転が燃料流量に直結するため，モータト

ルクに瞬断が発生すると即時に燃料流量低下へ至る。つまりワンフェールオペレーショナ

ルを達成するには，瞬断のない冗長システムを構築する必要がある。 

また，エンジン燃料ポンプに２つ目の故障が発生した場合には速やかに応急運転に移行

し，機体全体の安全が確保できるよう電動燃料ポンプのツーフェールセーフを併せて達成

する必要がある。これらは冗長系統数を増やすことによって実現は可能であるものの，シ

ステム構成が複雑となり且つ重量・サイズ等へのインパクトがある。極力重量・サイズイ

ンパクトが少ない方式が必要となっている。 

MEE の航空機エンジン電動燃料ポンプシステムは電動モータとモータコントローラと

その電源で構成される。MEE はエンジン効率を向上させて，燃料消費や二酸化炭素排出

を削減することができるが，これらを享受するには MEE が先に述べたワンフェールオペ

レーショナル／ツーフェールセーフの機能安全を達成する設計様式を実現することが必

要である。しかし，MEE はまだ従来のシステムに代われるシステムとして，これらに必

要な設計様式を提供できていない。 
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第３節 本論 

第１項 電動化システム機器の構成とそのモデル 

電動モータおよび永久磁石発電機 

 電動化システムの原動力であるモータは，昔にはＤＣモータが用いられていた。（図 

３-１参照）これは，モータ電流とトルクとの線形性がサーボ制御に適した特性であるこ

とが大きな要因である。（図 ３-２参照） 

 

図 ３-１ ＤＣブラシモータ構造図  

 

図 ３-２ モータトルク発生原理（フレミング左手の法則） 

 

しかし，電動化が大出力化するに従い DC モータの部品であるロータ巻線の電流を切り

替えるために必要なブラシが問題となった。問題点はブラシ部分で発生するスパークや劣
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化，また電磁波ノイズの原因となることである。ブラシのない構成である DC ブラシレス

モータは大電力を扱いつつ高信頼性を得るという面で重要な要素技術となった。 

 

図 ３-３ ＤＣブラシレスモータ構造 

 

先に述べた DC モータと比較すると逆の構成である。その特徴を活かした適用として，

低イナーシャロータが求められる場合にブラシレスモータが使用される。DC モータでは

巻線を巻き込む空間が必要であるためにロータ径が大きくなり，且つ比重の大きな銅で構

成されロータイナーシャが大きい。DC ブラシレスモータは永久磁石を使うことで比較的

ロータの慣性モーメントを小さくできる構造である。 

DC ブラシレスモータの理想的に制御された場合のモータ出力を次に示す。長さの導体

が速度 ]/[ smv で移動しているときの起電力 ][Ve は以下のとおりである。 

Blve 
      式 ３-１ 

  
][TB ：磁束密度 

 

永久磁石モータのロータの磁極間隔を ][m とすると，ロータ外径とステータ内径は同

じとほぼ仮定し ][mD ，磁極数をｐとすると 

ステータ

永久磁石ロータ
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p

D
 

      式 ３-２ 

 

回転数 ][rpsn とすれば v は以下となる。 

pnv 
      式 ３-３ 

 

モータにおいて導体数は複数となるため導体数を Z とし，巻き方の形状係数をｋとする

と誘起電圧は以下となる。 

pnZkBle 
     式 ３-４ 

 

磁束 


l
B

Wb
2

][   で置き換えると（ 




dB
B

sin
12

0 は正弦波状に分布する

ギャップ中の平均磁束密度） 

pnZke 
2



     式 ３-５ 

 

磁極が回転することにより正弦波状の起電力となるため実効値 ][VrmsE ，角速度

n 2 として以下となる。 

pZkE 
24

1

    式 ３-６ 

 

出力 Pout は力率λとしたときの有効電力と等しいので，巻線を m 相として電流の実効

値Ｉ[Arms] より 

cosmEIPout 
     式 ３-７ 

 

巻線を３相とし，インバータで電流電圧の位相を一致させるよう制御するとして，モー

タトルク T[Nm] は 
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pZkI

EIP
T





24

3

3


     式 ３-８ 

 

以上の原理にてモータはトルクを発生する。また，永久磁石発電機はこの逆の原理とな

る。 

このようなトルク発生過程において DC ブラシレスモータの耐故障設計の基本は，巻線

の分離である。図 ３-３の構造のモータにおいて耐故障性を上げる方法としては多重巻線

化が一般的である。つまり，スロット内を複数チャネルで共有し，疑似的に複数のモータ

を構成する方法とスロットの範囲を分けて機械的な位相ごとに第１モータ，第２モータと

区分することである。前者はスロット径を大きくすれば，原理的には同一仕様のモータを

複数構成できるが電気的，熱的干渉が大きく故障時の分離を確保する設計が課題。後者は

総磁束を冗長数に比例して増やすためにロータの永久磁石法面積も磁束増加分に比例し

て増やす必要があるが，巻線が機械的に分離され信頼性，安全性が高いため故障伝搬や故

障分離の観点で冗長構成としては後者が優れるである。これらの構成によって得られた冗

長モータは式２-８の右辺が複数項に分割される。 

 







 pZkIT

24

3

   

式 ３-９ 

 

上式が示す通り，トルクサミングが構成され冗長制御が可能となる。 

 

インバータの構成 

DC ブラシレスモータと DC モータとの違いは，ブラシではなく電気的なコミュテーシ

ョン24を採用することである。DC ブラシレスモータを回転させるためには，ロータの磁

極位置に一致させてステータ側の巻線に電流を流す必要があるため，磁極間の磁束と直交

する電流による発生トルクが制御要求に一致するように制御をおこなう。DC ブラシレス

モータの構造は多くの場合ロータ（回転子）側が磁石で構成され，ステータ側に電機子巻

                                                   
24 Commutation ：電気位相の切り替え 
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線が配置される。その電機子巻線の電気位相の切り替えを外部に取り付けた回転センサに

よって電気的に行っている。図 ３-４は略図により永久磁石モータの回転制御を説明する

ものである。 

 

図 ３-４ 永久磁石モータ制御装置構成図 

 

ステータ巻線はロータ磁極からの磁束に錯交するように配置される。たとえば，Ｎ極が

ステータ巻線にもっとも近接した時に最大の電流 i を流すように設計し，ロータが 180

度回転した時点で i となる逆方向の電流最大となるようにする。この制御によりロータ

は最大のトルクを，設定した回転方向に向かって発生させることができる。この最大電流

を変化させることによりトルクを変化させ，電流方向により回転トルク方向を制御する。

磁極位置はロータシャフトに設置された位置センサにより識別され，論理回路により磁束

と巻線電流位相を一致させる（コミュテーション）。 

次に一般的に用いる３相モータについて述べる。図 ３-５は単相モータの回路構成であ

る。巻線は磁極に合わせて 90 度機械的位相をずらして配置する。この回路構成はもっと
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もシンプルであるが，ロータまわりの磁束が正弦波上に分布しながら回転するのと比較し

て，巻線分布が機械的 90 度位相で配置するため，電流ベクトルはこの構成のままでは回

転ベクトルとはならないため出力効率は低い。 

 

図 ３-５ 単相モータ制御回路 

 

一方，図 ３-６は３相モータの回路構成である。回路構成は単極モータに比べると回路

が増えているが，120 度位相で配置された巻線に３相交流電流を流すと電流ベクトルは回

転ベクトルとなる。このモータ制御回路は，一般的にはパルス変調による電力変換を行う

ためのスイッチング回路で構成される。これをインバータと呼び，トランジスタ，MOSFET，

IGBT などのスイッチング半導体のベース電流やゲート電圧によってその ON/OFF を制御

するものである。 

 

図 ３-６ ３相モータ制御回路 
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これらのインバータ回路を構成するスイッチング半導体は，オープンモード故障では並

列化等の耐故障設計が考えられるが，ショートモード故障に対しては対処できない。たと

えば Q1 が故障しショートモードになると，次に Q4 が点弧した時点で電源はショート状

態に至る。この状態はインバータの喪失だけではなく，電源バス全体に故障波及を起こす

原因となりうる。また，たとえば図 ３-６のように，インバータは相電圧を制御している

が，実際の回路的には隣接する相との相間電圧で電流を制御している構成となる。すなわ

ち，１相でも故障した場合にインバータはすべてに機能を喪失する構成となっている。耐

故障性を高めるためにはこれらの原理的な部分に対処していく必要がある。 

 

サーボ系の制御モデル 

一般的な電動化システムの制御モデルと制御原理について述べる。システムは大きく２

つの制御対象に分かれ，回転数制御（速度制御を含む）を担うシステムと位置制御（角度

制御を含む）を担うシステムである（図 ３-７参照）。 

 

 

図 ３-７ 一般的な位置サーボ制御のブロック図 

 

位置制御は一般的に速度制御の外側に位置のフィードバックを設けたものである。 

次に回転数制御（速度制御）をおこなうシステムの概要を図 ３-８に示す。回転数制御

システムはモータ電流を制御するインナーループ（以下電流ループという）と速度フィー

ドバックを含むアウタループ（以下，速度ループという）により構成される。 
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図 ３-８ 電動化回転数制御システム 

 

制御ループの構成としては，速度ループのインナループとなる電流ループは安定化に寄

与する。図 ３-９に電流ループを示す。ここで使用するモータは式２-８の通り，電流とト

ルクが比例する特性を有しており，電流を制御することは直接的にトルクを制御すること

となる。この線形性が電動化による制御性の高さである。 

 

 

図 ３-９ 電流制御 

 

モータ電流 I は巻線インピーダンス sL+R と入力電圧 E0から 

RsL

EE
I




 0

     式 ３-１０ 

 

上式と式２-６の通り，モータ巻線には誘起電圧定数 pZkKe 
24

1
を介した電圧が

生じている。つまり DC モータは導体が回転磁界中を錯交することにより誘起電圧が生ず

る。そのため，モータに印加した電圧は誘起電圧で差し引かれてモータ巻線に印加される
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こととなる。つまり回転数が高くなるほど，誘起電圧が上昇することから，回転数を上げ

るためには電圧を上げなくてはならないことを示している。 

 

図 ３-１０ 電流ループ伝達関数 

 

誘起電圧定数を加えた電流ループ伝達関数表現を図 ３-１０に示す。Ki は一般的なゲイ

ン表現とし，電流要求値はトルク要求と合わせて直流表現としたが，実際は先に述べたと

おり，モータの磁極回転に応じた３相巻線の電流を正弦波上に制御することから，電流要

求値自体は正弦波となっている。なお，モータ電流は図 ３-６で述べたインバータにより

制御され，PID 制御器が指令を出力するため，これらを表現すると図 ３-１１のようにな

る。 

 

図 ３-１１ パルス幅変調を含む電流制御モデル 

 

電流要求値が正弦波となることについて述べたとおり，実際のモータ電流の制御は速度

制御器で計算された電流要求値をモータ回転に合わせてコミュテーションし，正弦波との

積としてモータに印加する。その関係を図 ３-１２に示す。 
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図 ３-１２ ３相電流制御 

 

ここでθは回転角であり，図 ３-４で示したシャフト位置センサにレゾルバなどの回転

角センサを用いて計測したモータ軸の回転角から，モータ磁極位置をもとめ，その磁極位

置に適合した電流位相をθとしている。ここで取り扱う３相交流はすべて同じインピーダ

ンスである平衡３相負荷を対象としており，３相電流の総和は０である。そのため制御は

２相のみに行い，残１相は２相の電流制御計算結果から求めことで実現できる。これらの

演算はシンプルであるためアナログ回路でも構成は可能である。しかし，この制御におい

ては電流制御器が常に正弦波を対象とした制御をおこなうため全体の制御特性とは別に

交流正弦波によるゲイン特性を併せて設計することとなり，回転数に依存する特性となる。

たとえば Ke にたいして，PI 制御であれば定常偏差を零とできるが，回転数が高い場合に

は積分器の周波数特性により定常偏差を零とできない。 

CPU などの処理速度が高速化した現在では全デジタル制御が可能となり，これらの影

響を非干渉化するために，一般的に d-q 変換制御が行われる。 
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図 ３-１３ ３相交流とｄ－ｑ直交軸 

 

図 ３-１３は３相モータ構造と d-q 直交軸との関係を示したものである。３相モータは

物理的に１２０度位相で配置されたモータ巻線と，磁極との関係で表現できる。そのため

３相電流表現では，電流項に時間変数が組み込まれる。d-q 軸をロータ磁極の NS 方向の

直交軸として定義し，３相交流を d-q 軸へ直交変換するものである。 
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 この結果 idと iqの直流表現となり交流制御で発生する干渉を防ぐことが可能となる。

実際には図 ３-１４に示すようなロジックにより制御されることとなる。 
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図 ３-１４ ｄ－ｑ直交変換 

 

 これにより，回転数の干渉を受けずに制御できることから格段の制御性の向上が得ら

れることとなったが，この変換は３相平衡負荷であることが前提である。耐故障性を考え

る場合に，不平衡状態等を補償する場合には変換行列をその状態に合わせて変化させる必

要がある。故障状態を事前に想定することが困難な状態では d-q 直交変換による制御では

モータを回転させることはできない。そのため，想定される故障モードを準備して，状態

を切り替えるか，当該系統をすべて非動作状態として，分離独立した別のバックアップ系

統に切り替える必要がある。 

 

第２項 ワンフェールオペレーショナルな冗長設計と故障遷移時間短縮 

従来の電動化技術における耐故障設計はインバータ部とモータ構成が重点となる。イン

バータの故障では，パワートランジスタなど電力変換素子の破壊，ドライブ回路の故障や

制御回路の故障などによって，電力変換素子が短絡モードおよび開放モードに陥り，制御

不能となる故障が考えられる。表 ３-１に示すように電力制御や電力供給の故障が大きな
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故障確率を示しており [107]，インバータ部分が注目される。電力変換素子が制御不能と

なった場合は，電動システムは停止し，再起動することが不可能となる。 

表 ３-１ ３相ドライブ回路における電気回路／電子回路系故障率 
[107] 

 

インバータ部分に注目した，従来の電動システムの耐故障設計の研究として，３相モー

タを２相で制御する研究がある。これらの研究は装置やシステムの規模を大きくせずに信

頼性を向上させる点で「電気・電子部品を少なくすること」に貢献する。また，２重巻線

による冗長化の研究で前項のべた電磁的なトルクサミング [93]が研究されており，「ジャ

ミングが発生するポイントをなくす」という点で貢献している。これらの研究によって，

電動化の課題である「電気・電子部品の削減」「ジャミングが発生するポイントの削減」

が実現できる。しかし，航空機システムにおけるワンフェールオペレーショナルで重要な

「故障遷移時間の削減」については議論されていない。この課題を解決するため，「アク

ティブ／アクティブ(Active/Active)制御」を提案し，その実現と遷移時間の要因である「切

り替え機構の排除」「故障事象からの自己遮断/復旧」を本研究の対象とした。 

表 ３-１に示すように電動システムにおける故障の主たる部位はインバータや電源回

路にあり，その損傷は短絡，開放故障が考えられる。開放故障は状態そのものが分離状態

であり電流が零となる状態であるが，短絡故障は過電流による波及故障を防ぐため通常保

護回路を設け遮断を行う。保護回路による遮断は最終的に電流が零となる状態となること

から，システムの状態としては開放故障と同じ電流が零となる状態となる。故に航空機エ

故障原因 故障率／相 

（単位時間あたり） 

オープン回路故障（巻線） 1.3×10
-5

 

オープン回路故障（接続部） 1.0×10
-6

 

オープン回路故障（その他） 0.4×10
-6

 

ショート回路故障（相間） 6.7×10
-6

 

ショート回路故障（接続部） 1.0×10
-6

 

ショート回路故障（その他） 0.4×10
-6

 

電気回路系故障 計 6.6×10
-5

 

パワーサプライ 5.4×10
-5

 

電力制御装置 8.5×10
-5

 

制御信号系 1.3×10
-5

 

信号処理器（DSP など） 1.0×10
-5

 

電子回路系故障 計 1.5×10
-4
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ンジン燃料ポンプの「故障遷移時間の削減」が対象とする状態は電流が零となる状態とし

た。              

電流が零となる状態に対応する，電動ポンプの電力変換器およびモータの冗長システム

を，アクティブ／アクティブ制御と多重巻線モータで構成する。このシステムは，故障が

発生した時点で機械応答に影響を与えない短い故障遷移時間と，故障分離されて生存して

いる冗長構成により，故障を被ったシステムを制御可能な状態に回復させることを設計コ

ンセプトとしている。このシステムの基本構成として，多重巻線モータを使用し磁気的ト

ルクサミングを実現するとともに，ジャミング回避のため電動モータと燃料ポンプはダイ

レクトドライブ方式にて駆動する。 

本項ではこれらの基本構成にもとづき，故障遷移時間を削減する方法としてアクティブ

／アクティブ制御を採用した冗長方式について述べる。 

 

フェールオーバシーケンスの比較 

冗長システムに適用されるアクティブ/アクティブ方式は，通常運用時にすべてのシス

テムが活性化している状態であり協調しながら動作している状態である。アクティブ／ア

クティブ制御を採用したシステムは，不意にある系統が故障で機能不全をおこしても，協

調動作している残る系統が機能不全となった系統の動作を補完しながら全体機能を達成

することを期待している。一方，アクティブ／スタンバイ方式では活性化している単一系

統が全体機能を担い，残りは待機状態にある。このシステム構成において機能中の単一系

統が不意に機能不全を起こした場合は，待機中のシステムを活性化した状態とし，次に切

り替えをおこない機能を受け渡すこととなる。つまり，受け渡しに要する時間において不

連続な状態にならざるを得ない。待機しているシステムをホットスタンバイとするか，コ

ールドスタンバイとするかはシステム設計に委ねられるが，いずれにしても不連続時点が

発生する（図 ３-１５参照）。 

このようにアクティブ／アクティブ方式はシステムの機能不全に対する故障遷移時間

を最小限とする可能性がある。 
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図 ３-１５ フェールオーバシーケンスの比較 

 

アクティブ／アクティブ方式の利点 

アクティブ／アクティブ方式のその他の利点を示す。１つは通常運転中は全てのシステ

ムが同時に作動している状態であり，モータやインバータがパワーを分担できることは，

それぞれがもつ効率から生じる損失を分散することが可能となり，効率を改善できる。た

とえば熱で言えば，モータ駆動電流が負荷分散によって半分にされるならば，モータ巻線

で発生する Joule 熱は 4 分の 1 になり，効率が改善する。一方のアクティブ／スタンバイ

方式では，単一系統のみが動作するためパワー，エネルギの出力はアクティブな唯一の系

統が担うこととなり，冗長構成はエネルギ効率の改善には寄与しない。 

これらを整理すると，アクティブ／アクティブ方式によって半負荷運転が可能であるこ

との効果は次の通りまとめられる。（図 ３-１６） 
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図 ３-１６ アクティブ／アクティブ冗長系の効果 

 

アクティブ／アクティブ方式のもう１つの長所は，ドーマント故障25を生じないことで

ある。スタンバイ側（待機状態）のシステムを診断するためにはアクティブ状態にするこ

とが必要である。ただし，スタンバイ側システムは点検のために起動させても，その起動

状態の環境条件や負荷条件は限定的である。電力回路や伝達機能などパワーやエネルギを

担うことによって検出できる故障状態も多く，それらがクリティカルである場合が少なく

ない。しかし，点検時にその環境を再現することは困難な場合が多い。当然検出できない

故障が内在したままであった場合は，運用中の故障切り替え時にスタンバイ側がアクティ

ブ側へ切り替わった時点で初めてスタンバイ側の異常が顕在化することとなる。アクティ

ブ／アクティブ方式では常に全機能状態であり，運用中常に診断が可能である。 

 

アクティブ／アクティブとアクティブ／スタンバイの信頼性評価 

まず，アクティブ／スタンバイ冗長系（待機冗長系）の信頼度をもとめる。Ａ系とＢ系

で構成されたシステムにおいて，待機冗長系の信頼度はＡ系が先に動作しているとした場

合に，Ａ系が時間 t までに故障しない確率と時間 t より前の時刻τでＡが故障し，その後

Ｂが時間まで故障しない確率の和で求められる。ここではコールドスタンバイ（冷待機）

                                                   

25
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応力の低減
効率の改善
発熱・温度の低減
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による負荷条件
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運転サイクルの低減
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で，待機中に故障が発生しないことものとする。また，切り替えの信頼性は十分に高いと

仮定する。 
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とし，単位時間内に故障する割合（故障率）をλ一定として 
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式 ３-１５ 

それぞれの系の故障率をλとする信頼度 R(t)は以下となる。 

Ａ系が時間ｔまでに故障しない確率 

tetR )(                 
式 ３-１６ 
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式 ３-１７ 

その後Ｂが時間まで故障しない確率 
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式 ３-１８ 

時間ｔより前の時刻τでＡが故障し，その後Ｂが時間まで故障しない確率 
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式 ３-１９ 

信頼度は和となり以下となる。 
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次にアクティブ／アクティブ冗長系（並列冗長系）の信頼度を求める。 

信頼度＝１－（Ａ系が時間ｔまでに故障する確率）（Ｂ系が時間ｔまでに故障する確率） 

で求められ， 

 
tt

tt

ee

eetR
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

22

)1)(1(1)(




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
    式 ３-２１ 

となる。 

アクティブ／アクティブ冗長系とアクティブ／スタンバイ冗長系を平均故障時間

（MTTF）で比較すると以下となる。また，稼働時間による冗長構成による信頼度比較を

図 ３-１７に示す。 

アクティブ／スタンバイ：
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  式 ３-２２ 

アクティブ／アクティブ：
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2
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図 ３-１７ 冗長構成による信頼度の効果比較 
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この比較における待機冗長構成の優位性は，機器は待機中に故障が発生しないことによ

る優位性である。次に，アクティブ／アクティブ方式の効果として，動作中の負荷の低減

による故障率の低減を考慮した比較を行う。 

信頼度＝（Ａ系とＢ系が時間ｔまでに故障しない確率） 

＋（時間ｔより前の時間τでＡ系が故障しＢ系は故障しない，その後Ｂ系のみで時間ま

で故障しない確率） 

＋（時間ｔより前の時間τでＢ系が故障しＡ系は故障しない，その後Ａ系のみで時間ま

で故障しない確率） 

Ａ系とＢ系のシステムはアクティブ／アクティブで動作中は，半負荷で稼働し，どちら

かが故障した後は全負荷で稼働するため，半負荷の方が故障率は低くなると考え故障率を

分けて信頼度を算定する。 
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式 ３-２４ 

 

これらの結果から，アクティブ／アクティブ冗長系とアクティブ／スタンバイ冗長系の

信頼度を比較する（図 ３-１８）。λf＝10
-6故障／時間，10000 時間時点として，λf /λh

を横軸に比較する。 
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図 ３-１８ アクティブ／アクティブ冗長系とアクティブ／スタンバイ冗長系の信

頼度比較 

 

アクティブ／アクティブ冗長系は，アクティブ／スタンバイと比較すると信頼度は低い。

しかし，全系統が動作する状態で２重冗長系はそれぞれの系統が半負荷となるため，それ

ぞれの故障率は低下し信頼度が向上することが期待できる。 

半負荷状態における故障率の改善効果について整理する。たとえば，物理的あるいは化

学的劣化プロセスが温度依存性を有し，部品の故障／破損メカニズムが温度感受性を特定

する活性化エネルギを用いてアレニウス・モデルでモデル化される製品である絶縁材料や

半導体，また潤滑油やグリスあるいはクリープなどの例では負荷の低減により温度が低下

すれば故障率が低下する。例えば，MIL-HDBK-217F において，加速因子のアレニウス・

モデル化は以下の通りである。 
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Tj=Junction Temperature 

雰囲気温度 30℃で温度上昇が全負荷状態で 100℃に上昇するシステムでは，半負荷で電

流が半分となり順方向電圧降下と電流の積で発生する発熱が半分になるとすると，温度が

65℃となる。この時与えられる Temperature Factor ：πt は電力整流器では 8.0@100℃と

3.6@65℃，パワートランジスタでは 4.2@100℃と 2.3@65℃，パワーMOSFET では

3.7@100℃と 2.1@65℃，となり故障率は低下する。 

また，繰り返しの荷重サイクルで生ずる疲労サイクルは応力 S と疲労サイクル N で与え

られ，疲労強度モデルは次の一般式でしめされる。 

ANS m   

指数－指数グラフ上に直線で示される特性は，半負荷による応力の低下が故障の低減に

寄与することを示している。 

一般的な機器の信頼性評価では，アクティブ／スタンバイ冗長系に比べてアクティブ／

アクティブ冗長系の信頼度が劣る。しかし電動化においては特に負荷によって動作温度や

応力が変化するので，例えば表 ３-１に示すようにその負荷変動の大きい電力変換部など

が故障率の大きな要因となっていることから，半負荷状態の単一故障が発生する確率が低

減できる効果を考慮すればシステム設計的に劣るものではない。 

 

アクティブ／アクティブ方式の課題 

アクティブ／アクティブ方式には，次のような課題がある。アクティブ／スタンバイ方

式は，全体の機能としてはシングルシステムとほぼ等しい。単一系統で制御する限り，冗

長されていないシングル構成のシーケンス，制御特性と同じ特性をしめし，それらはスタ

ンバイ系と干渉することなく特別な考慮は必要がない。一方アクティブ／アクティブ方式

の場合，独立した制御コントローラがそれぞれのアクティブシステムを制御しながら出力
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は１つに集約される。複数システムの協調動作により要求の動作や機能を果たす必要があ

り制御性が干渉することは免れない。たとえばアクティブ／アクティブでトルク和もしく

はアクチュエータ推力和で位置や角度を制御しようとする場合，独立する２つ以上の系統

が同じ速度指令を出力するとは限らず，反抗する力を独立した系が出力するときに発生す

るフォースファイティングなどが有名である [35] [33] [34]。また，協調性をたもつために

信号のやり取りやスーパーバイザを設けると，その機能が故障した場合にシングルポイン

トで且つ致命的なシステム喪失に至る可能性がある。アクティブ／アクティブで干渉しな

い制御系であることや，スーパーバイザを必要としないようなシステムがアクティブ／ア

クティブ冗長系には求められる。 

 

ワンフェールオペレーショナルのモータ冗長設計への適用 

冗長モータシステムに独自のアクティブ／アクティブ制御装置を備えることで，単一故

障時も，MEE エンジン推力に影響を及ぼさないシステムを実現する。燃料ポンプ回転数

はエンジン運転に必要な燃料流量を制御し続けるために速度サーボで制御される。このシ

ステムではモータシステムは燃料流量に不連続が生じてはならない。仮に故障で供給の中

断が発生した場合は，エンジン回転数が変化し最悪の状況ではエンジン停止など，急速な

推力の減少が発生することとなる。本研究はこのような状況でもアクティブ／アクティブ

制御により，異常状態を速やかに補完し連続的な運転を補償するものである。このシステ

ムは，冗長インバータと多重巻線で構成されたモータ制御システムを接続し，システムの

１か所でモータ巻線もしくはインバータ装置に故障が発生しても，モータ電流が自動的に

補償される設計とする。従来の待機冗長のように，継電器26など電気切り替えを行うデバ

イスを必要としないことを目標としている。このコンセプトにより，機械機構的にシンプ

ルで耐久性があり信頼性の高いシステムとすることが可能となる。 

冗長モータの一般的方法としてトルクサミングにて出力されるよう結合する方法があ

る。トルクサミングは２台のモータを並列し機構的に結合する方法とモータの巻き線を２

重に巻く方法がある。それぞれのモータや巻線は，冗長系統毎の独立したインバータ，セ

ンサ等の制御装置に接続され回転が制御される。この構成において，出力を低下させない

                                                   
26 リレーもしくはコンタクタ 
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ためには，任意の系の故障を検出判断し，残りの系統の電流を増やすよう制御し，残りの

系統のトルクを増加させることにより，システムのトルク低下を回避することが必要であ

る。 

つまり，故障時に出力を低下させない制御を行うためには，モータおよび駆動するイン

バータの故障を検出しなければならない。たとえば代表的なトルクサミングを用いたモー

タ制御装置の電流制御構成を図 ３-１９に示す。冗長化されたそれぞれの系統ごとに電流

センサおよび電流フィードバックが構成されている。故障（例えばモータ１側の故障）時

に駆動力を低下させないためには，故障していない側（例えばモータ２側）の電流を倍増

させるような変更を行う回路装置及びまたはソフトウェア構成及び論理が上位システム

において必要である。 

 

図 ３-１９ トルクサミングにおける電流制御構成 

この場合，上位システムは常にモータ制御系統の動作状態を診断しながら，迅速な故障

判定を経て対応することが要求される。この系統設計では，検出誤差や判断の時間遅れ等

が加わり，目標とする故障遷移時間の低減の支障となる可能性がある。 

故障遷移時間を低減するため，故障を上位判断によらない構成として次の図 ３-２０の

構成を提案する [108] [109] [110]。冗長化された複数のモータ線を１つの非接触型電流セ

ンサ（電流-電圧変換素子）に貫通させ検出する。このシステムはモータが故障し，片側

の電流が流れなくなるとフィードバック量が，２系統入力時は１／２，３系統入力時は２

／３になり，その不足分だけフィードバック量が低下し，クローズドループ制御上では，
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ン
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ー
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電流供給量が自動的に不足した分だけ増加するという動作原理である（図 ３-２１参照）。

この方法（電流サーボ故障補償方式）は DC モータ，３相モータいずれにおいても実施可

能である。このシステムは以下の特徴を有する。 

・ 外部の故障検出不要 

・ ゲインや指令値の切り替え不要 

・ 故障発生に対し瞬時に補償動作が可能 

具体的にこの方法を３相モータで採用する場合には，冗長モータ構成として同軸上にモ

ータ巻線を配置する。その理由は３相モータで電流を制御する場合，コミュテーションに

よりステータ巻線電流の位相をロータ磁極位置により制御するため，冗長化された巻線電

流を等しく制御する必要があり，その電流位相を冗長モータ同士で一致させておくもので

ある。 

 

図 ３-２０ 電流制御構成に非接触貫通型電流センサを採用した冗長回路構成 
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図 ３-２１ 多重巻線モータの電流制御 

 図 ３-２２は，燃料ポンプ用の冗長ブラシレスモータシステムの等価回路図である。

このシステムはモータをそれぞれ“A”と“B”システムの 2 セットの巻線で構成し，各

相各々にコントローラとインバータを対応させるよう接続している。このシステムでは，

中性線が“A”と“B”システムで星形モータ結線の両方の中性点の間につながれる。図 

３-２３に中性線の動作原理を示す。ショート故障がある１相で起こった場合を仮定し，

たとえば“A”システムのインバータで U 相・ショートが発生したときを想定する。この

構成では故障により発生した短絡電流は中性線を通り終局的にはショート時に生ずる過

電流による半導体やボンディングワイヤなどの熱破壊によって，この系統上の素子はオー

プン故障に至り U 相は機能しなくなる。一般的な回路ではこの中性線は接続されないた

め，短絡電流は他の相の半導体にも流れ込み，短絡電流による熱破壊が波及的故障を生ず

る原因となっている。中性線を接続する回路構成は，故障状態における間の“A”システ

ムの他のフェーズ，すなわちV相とW相に電流が流れることをバイパスすることができ，

他の相のデバイスの生存性を向上させるものである。 
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注）モータは 2 重巻線で構成し，故障後のトルクリプルが発生しないような構成としている。 

図 ３-２２ トルクサミングにおける電流制御構成に非接触貫通型電流センサを採

用した，３相モータ制御冗長回路構成 

 

 

図 ３-２３ トルクサミングにおける電流制御構成に非接触貫通型電流センサを採

用した，３相モータ制御冗長回路構成における中性線の機能 
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この回路で先に述べた電流フィードバックを“A”と“B”の和としてフィードバック

するシステムを採用することにより，“A”システムの U 相の電流が流れなくなると同時

に，“B”システムの U 相の入力電流は自動的に 2 倍に調節されモータ全体のトルクを保

持する働きをする。この動作を説明する。この構成では３相２重冗長モータシステムで，

電流センサは電流が各々のフェーズ（U，V と W 相）に配置され計測を行う。計測された

フィードバック電流信号はインタフェース回路を介してコントローラへフィードバック

される。フィードバック電流信号は“A”そして，“B”システムのインタフェース回路

に入力されているがこの間フィードバック電流信号の平均値として扱うため，1/2 として

いる。モータの電流制御はフィードバック電流信号と電流要求値の差を基にサーボコント

ロールされ，“A”と“B”システムに与えられた電流要求値とフィードバック電流信号

が一致するように自動的に調整される。このシステムで “A”システムに単一故障が発

生し，フィードバック値が通常の半分になると正常に動作している“B”システムへのフ

ィードバック電流値が半分となるためサーボ機能によりその差分を埋めるようモータへ

の指令を２倍とする。その結果“B”システム側の電流が２倍となりフィードバック値が

電流要求値に一致するためその状態が保持され制御が継続することとなる。このシステム

をポンプモータに採用することにより，故障発生前後でも同じトルクを発生させることが

できる。したがって，ポンプは同じ速度で機能し続けて，燃料流量を途切れることなく持

続することが可能となる。このアクティブ／アクティブ制御構成により MEE 燃料ポンプ

システムはエンジン速度およびスラストの変化を起こさずに継続動作可能なシステムを

提供することが可能となる。 

 

ワンフェールオペレーショナルモータの試験結果 

図 ３-２４に磁気トルクサミングによる電流サーボ故障補償方式の実験結果を示す。こ

の試験では，２重巻線モータとして１つのモータステータ上に２つのモータ巻線として構

成している。この実験では，故障が発生した時点で連続的にモータ回転を維持できること

を確認するとともに，電流サーボ故障補償により電流値が制御されていることを確認する

ものである。図 ３-２４のとおり，この試験において磁気トルクサミングは正常に動作し，

故障発生前の２モータによる同時駆動はスムーズな制御をしている。Ach と Bch のモータ
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電流は一致しており，正常に分担していることが確認できる。また，故障発生時に電流サ

ーボ故障補償が機能し，故障発生時にもトルクの喪失時に発生する回転数の低下は発生し

ていない。また，故障後に Ach のモータ電流が０となった後に電流サーボ故障補償は正常

に Bch 側の電流を増加させ故障前と同等のモータ制御を行った。 

 

 

図 ３-２４ 磁気トルクサミングにおける電流サーボ故障補償方式の試験結果 

 

第３項 ツーフェールセーフシステムのＭＥＥにおける実現 

ツーフェールセーフモータシステムにおける部品点数削減 [103] [111] 

モータシステムで２重故障の後さえ，エンジンを動かし続ける能力を持つことは，エン

ジン制御への電動化の適用において安全性と信頼性で確かな価値を提供するものである。

提案するシステムは，モータ駆動の燃料ポンプに適用した場合に所要の燃料を供給し続け，

２重故障においてもエンジン停止を防止することを目的としている。先に述べたワンフェ

ールオペレーショナルな構成において，アクティブ／アクティブで機能し続けた状態で単

一故障が発生した場合に，速やかな電流サーボ故障補償により機能が継続することを述べ

た。このシステムについて記述した構成によれば，初回の単一故障が発生した相と別の相
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（例えば U 相の次に V 相，あるいは W 相）において２つ目の故障が発生し重複故障とな

った場合においては，２重故障の後でさえ正常に動作し続けることが可能となる。しかし，

２重故障が“A”と“B”システムの同じ相（たとえば U 相で２回故障が発生する場合）

で起こったならば，モータ回転は停止するか不安定になる。たとえば対策として，３相の

モータ巻線を２重冗長のシステムから３重巻線以上の多重巻線構成とすることにより容

易に対応することが可能である。あるいは，３相モータを５相モータとすることにより，

単１相の機能が喪失しても比較的安定な回転が可能とする方法も考えられる。しかし，こ

れらの方法は多重化で耐故障性を向上させるため，質量の増加や構成品の大型化を伴うた

め，航空宇宙の設計としては受け入れられない場合が多い。電動化を進めるには大きな質

量，容積のペナルティを受けずに，さらなるフォールトトレラント性能の向上を達成する

ことが必要である。これらを解決する方法として，１相が故障した３相モータを２相モー

タとして制御することにより故障補償する方法を検討する。 

一般的に，３相ＤＣブラシレスモータとインバータにおいて１相でも故障したときは，

残った２相巻線とインバータで３相モータを制御することはできない。制御不能となる１

つ目の要因は，インバータの電流制御方式によるものである。３相モータを制御するイン

バータは３相に相毎の独立のスイッチング回路により，各相電圧をモータ回転に合わせて

制御を行う。このときインバータは電圧の基準を他の２相において電圧を規定するために 

wuvwuv vvv ,, の相間電圧でモータ電流を制御している。 

理想的に平衡３相負荷である電動モータの場合，仮想中立点は 0V になるため相間で電

位が確定しても，実質は相電圧を制御していることと等価であり線電流を制御できる。し

かし，ここで１相故障が発生すると残りの２相しか電圧がかけられないため wuvwuv vvv ,,

のいずれか１つのベクトルしか電圧を定義できなくなる。つまり，制御が不能となるとい

うことである。１相が制御不能（電圧が規定できない状態）となった場合に制御するには，

残った２相の電圧を定義できるようにする必要がある。故障許容制御のため，モータの仮

想中立点を電源と中性線で接続して中立点電位を確定するようにする。 
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図 ３-２５ 中性点を接続した正常動作時のモータ制御回路図 

 

  図 ３-２６ 中性点を接続した故障動作時のモータ制御回路図 

 

中性線がつながれるとき，電位は中性線を基準電位として確定する。この状態であれば

インバータが制御する相電圧は中性点を基準として制御されるので相電流の制御が可能

となる。 

 次に制御電流の回転ベクトル制御について述べる。正常な３相モータとインバータに

おいては，平衡３相交流が流れるため 120 度位相で円周状に配置された巻線にこの平衡３

相交流電流がながれると回転電流ベクトルとなる。図 ３-２７は３相永久磁石モータの電

流ベクトルを図解している。機械位相として 120 度位相で UVW の３相巻線が配置され，

巻線　ａ

巻線　ｂ
巻線　ｃ

巻線　ａ

巻線　ｂ
巻線　ｃ

中性点を接続する。 

電流 

電流 

電流 

中性点を経て電流

が流れる。 電流 

電流 

電流 

故障 



76   

 

２極 N 極 S 極の永久磁石が回転する。ここで，直交軸αβ軸を定義し３相交流を正弦波

として変換すると，電流ベクトルは交流角速度ωによりαβ軸上を回転する。 

 

  図 ３-２７ モータ巻線と電流ベクトル 

この回転電流ベクトルが正常である状態において，１相で故障が発生し電流が流れなく

なると回転電流ベクトルは楕円の形をとる。この不均衡な回転電流ベクトルはトルクリプ

ルを発生させるため，モータ運転を継続することが困難となる。この研究ではデジタル電

流制御によりこの問題を解決する。具体的には DC ブラシレスモータにおいて，電源の中

性点と巻線における星型結線の中性点と中性線で接続し，故障検出により３相の巻線のう

ちいずれかの相の故障が検出された場合に，故障相判別により故障なしと判別された相に

ついて，位相制御により各相の電流をα軸及びβ軸直交成分に分解して合成した合成電流

の電流ベクトルの軌跡が円となるように電流の位相を変化させる。中性線を使うことによ

り３相の巻線のうちいずれかの相が故障した場合，またはインバータの一部が故障してい
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ずれかの相に電流が流れなくなる場合でも中性線により電流が流れるので，故障後もモー

タを回転させることができる。 

ブラシレスモータが正常に運転されている場合，３相巻線に対称３相交流電流を流すと，

U 相，V 相，W 相を流れる電流は， 
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       式 ３-２８ 

 

となる。なお， mI は線電流を表している。各相を流れる電流をβ軸，α軸の直交２軸

に分解すると， 
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式 ３-２９ 
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となり，β軸，α軸の合成電流 bI ， aI は 
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式 ３-３１ 

 

となり，回転する電流ベクトルの軌跡は円となる。また，正常時の電流の位相は，
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sincostan 1 tt である。  

このように構成されたブラシレスモータの故障時の制御方法を，３相巻線の U 相に接

続されているインバータに短絡故障が発生した場合について説明する。 U 相のインバー

タに短絡故障が発生する場合，中性線に電流が流れるので V 相及び W 相の巻線が接続さ

れた V 結線となり V 相，W 相にのみ電流が流れる。  

この場合のβ軸，α軸の合成電流 bI ，

 

aI は，式 ３-３２となり，合成電流 が合成

電流 よりも小さくなり，回転する電流ベクトルの軌跡は楕円となる。このため，正常

にモータを回転させることができない。 

 

 tIttIIwIvI mm 





bbb sin
2

1

3

4
sin

2

1

3

2
sin

2

1





























 

 tIttIIwIvI mm 





aaa cos
2

3

3

4
sin

2

1

3

2
sin

2

1



























    
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まず，正常運転時と同位相となるように位相を変化させる。 正常運転時と同位相にさ

せるためのV相及びW相の位相変化量をε１，ε２とすると，位相制御後のV相の電流 vI ，

及び W 相における電流 wI はそれぞれ， 

bI
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となる。例えば 
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式 ３-３４ 

 

で表される。合成電流 bI ，

 

aI の位相差はπ／２であり，合成電流 bI ，

 

aI の各最大

値及び最小値は等しく，電流ベクトルの軌跡は円となる。また，位相制御後の位相は
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常運転時の電流ベクトルと比べて位相制御後の電流ベクトルは電流の大きさが不足する

ために，モータを回転させるためのトルクが不足する。この不足分のトルクを上げるため

に電流のゲインを補正する。 詳しくは，ゲイン補正を行った V 相の電流 vI 及び W 相の

電流 wI は，ゲイン補正係数をηとすると， 
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で表される。 本形態では，正常運転時の合成電流は線電流 mI の
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電流を得るためのゲイン補正係数βは， 3
2

3

2

3
b となる。従って，ゲイン補正

後の合成電流 bI ，
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となり，ゲイン補正を行うことにより正常運転時と等しい大きさの電流を得ることがで

きる。従って，３相巻線を構成する各相のうちいずれか１相が故障した場合でも中性線を

電流が流れることにより，星型結線から正常な２相のＶ結線に変更されるのでモータを継

続して回転させることができると共に，回転する電流ベクトルの軌跡が略円を描くように

位相を変化させることで電流が安定することによりトルクリプルを低減することができ

るので，安定した運転制御が可能となる。 

 

耐故障設計の信頼性評価 

次に系並列冗長と要素並列冗長さらに要素並列冗長に 2/3運転による応急運転の組み合

わせでの信頼性を評価する。 

インバータ回路の系並列冗長設計を図 ３-２８示す。２系統の冗長回路がそれぞれ別の

系統のモータ巻線を駆動する冗長系統である。 
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図 ３-２８ 系冗長回路 

 

この信頼度ブロックは図 ３-２９となり，信頼度が求められる。ここでａは構成要素の

信頼度である。（以下同様） 
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図 ３-２９ 系冗長回路の信頼度ブロック 

 

次に要素冗長回路を図 ３-３０示す。この冗長回路はモータ中立線を接続することによ

る上下の回路の各相同士が補完関係となることで，要素冗長回路を構成する。 
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図 ３-３０ 要素冗長回路 

 

この信頼性ブロックは図 ３-３１となり，信頼度が求められる。 
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図 ３-３１ 要素冗長回路の信頼度ブロック 

 

次に 2/3 部分運転による応急運転構成を示す。この回路は，モータの中性点を電源の中

性点に接続することにより，３相モータを残りの２相で運転するものである。この運転方

式の信頼度はすべての相が故障しない確率と 1 相が故障し２相が故障しない確率で３通

りの組み合わせがある。（図 ３-３２） 

 

Q4

Q1

Q5

Q2

Q6

Q3

B C

A

Q4

Q1

Q5

Q2

Q6

Q3

B C

A

+V

-V

+V

-V

a a

a a

a

a



   83 

  

 
32

23

3

23

13

aa

aaaR





 

図 ３-３２ ２／３部分運転による応急運転構成と信頼度 

 

最後に要素冗長構成に 2/3 部分運転による応急運転構成を組み合わせる。この構成の信

頼度は［１－（すべて故障する確率＋1/6 相が故障する確率【６通り】＋2/6 相（同相 2

故障）が故障する確率【３通り】）］で示される。（図 ３-３３） 
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図 ３-３３ 要素冗長構成に２／３部分運転による応急運転構成を組み合わせた

構成と信頼度 
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以上の４つの冗長構成を比較すると図 ３-３４のとおりとなる。 

 

図 ３-３４ 冗長構成による信頼度の比較 

 

要素並列運転は系並列運転の約 1/2 の故障率を示し信頼性を改善する。2/3 応急運転は

ほぼ要素並列冗長と同等の信頼度を示し，本研究で提案する構成のように 2/3 応急運転に

要素並列冗長を組み合わせると，極めて高い信頼性を示し，仮にインバータ単体の信頼度

が 0.5(0.8３)であっても，0.995 の信頼度を示す構成である。なお，この検討では冗長要素

の故障に従属性があることを無視している。 

 

ツーフェールセーフモータシステムの試験結果 [104] 

先に述べた３相永久磁石モータの１相故障時の２相電流制御の原理について述べた。こ

れらの電流制御は先に述べたとおり，デジタル電流制御の位相制御により実現する。一般

的な３相永久磁石モータのブレッドボードモデルにより，デジタル電流制御により位相制

御の実現性と位相制御結果得られるモータ回転を試験にて確認した。図 ３-３５は故障前

の一般的な３相モータ制御の電流波形を示している。UVW３相の電流は 120deg の位相遅
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れを保ちながら流れている。次に図 ３-３６は１相（この試験では W 相）が故障した状

態を模擬し，残りのｕとｖの２相の位相を制御し，モータを回転させる制御を行っている。

モータ電流の位相は，ロータとステータ間に設置したレゾルバを用いて相対角度を測定し，

その角度を磁極位置とステータコイルの位相角としてデジタル値としてとりこみ，プロセ

ッサにより磁極位置に合わせた電流位相となるように制御している。今回の試験では W

相を故障状態として模擬するため，U 相電流と V 相電流により回転電流ベクトルを作る

ようにプロセッサにて電流位相を修正している。U 相電流は 15deg 遅らせるように制御し

U 相電流波形を生成する。同じく V 相電流は 15deg 進めるように制御し V 相電流を生成

する。U 相と V 相の位相制御により，図 ３-３６に示すように円形の電流回転ベクトルを

生成した。回転電流ベクトルを生成したことにより，図 ３-３５に示すようにスムーズな

モータ回転を得ている。この試験評価した方法において，従来の応急運転方法と異なる点

は図 ３-２５や図 ３-２６のとおり，常に中性線を電源の中性点に結合しているところに

ある。従来の研究 [84] [85] [86] [87] [88] [89] [90] [91] [92] [93]では，３相インバータにも

う１相設けて，中性線を結合する方法や遮断回路を設けてコンデンサバンクで構成した中

性点に結合する方法が研究されている。今回の構成は３線電源であれば，これらの追加の

構成すなわち切り替えや遮断回路を設けることなく，応急運転が可能であることを示した

ものである。 

 

図 ３-３５ ３相永久磁石モータの電流波形 
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図 ３-３６ １相故障時の２相電流位相制御駆動時の電流波形 

 

 

図 ３-３７ 故障発生時の２相電流位相制御 
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ネル切り替えは，機械的にはクラッチ機構などで構成され，電気的には継電器（機械式・

半導体式リレー）により構成されるものである。システムを多重に準備しても，切り替え

部分が単一故障で全体システムを喪失する恐れがあり，この部分に極めて高い信頼性が要

求される。また，冗長切り替えは瞬間的に発生し，突如切り替えられるとともに，そもそ

も故障状態にあるシステムは過電圧，過電流，過速度など異常状態であることが想定され

る。このような状況下で，サージや衝撃が発生することで，システム全体にストレスが生

じる。且つ切り替え時の時間遅れなどシステム上の欠点が潜在する。故に冗長システムは

このようなチャネル切り替えをなくすることが理想であると考える。３つ目の設計方針は

自動補完・補償である。できる限り追加のセンサを使用せず，またスーパーバイザのよう

な判断者・監視者を設けない。また，機能達成の最終物理量を故障判断の対象とし，極力

推定は用いない。チャネル切り替えと同様に，判断者・観測者あるいは判断用のセンサは

極めて大きな権限を担うこととなるため，独立で且つ高い信頼性が必要となる。システム

設計の究極としてはこれらに頼らず，シンプルな故障判定が求められる。 

これらの方針に照らし合わせて，前述のワンフェールオペレーショナル／ツーフェール

セーフのシステムは，アクティブ／アクティブ制御を行いながら，通常制御に用いる電流

フィードバック用のセンサだけを用いて故障時の補償と補完を行っている。モータ機能は

トルク発生であり，その制御量である電流を用いた故障判断と補償はもっとも構成を簡素

にできると考える。１つめと３つめの設計方針は達成できているが２つ目の設計方針であ

るチャネル切り替えデバイスがないシステムを具体化する必要がある。 

 

故障部位の隔離 

実運用上の重要な技術課題が故障部位の隔離である。故障した部位は速やかに隔離され

なくてはならない。切り替えを持つシステムは，切り替え自体が隔離動作を兼ねているが，

本論文が提案するシステムは切り替えを持たない。信頼性／安全性を確保しつつ確実に故

障隔離ができる方策が必要である。 

本論文提案のシステムはオープンモード（解放モード）故障においては，きわめてスム

ーズな冗長対応が可能である。電流が流れなくなる故障であり，他への影響が少ない。一

方，ショートモード故障（短絡故障）では慎重に扱う必要がある。一旦ショートモード故
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障が発生すると中性線を介して電流を流し，過電流状態を作りトランジスタ等がヒューズ

としての働きをすることを期待しても，電源ラインに対し上下一対の電力素子で上下の

ON/OFF を切り替えながら制御しているため，もしどちらか一方で短絡故障が発生すると，

故障しない側の電力素子が ON 状態となった時点で電源ラインが短絡を起こすこととな

る。これらの状態は異常状態を波及させていくため適切ではない。そのため，実用化にあ

たり対策を検討した。 

 

IGBT の自己遮断回路 

これらの短絡電流など過電流を遮断するには，IGBT（絶縁ゲート型バイポーラトラン

ジスタ）などを用いて，自己遮断回路を形成する。ここにはスイッチングトランジスタの

不飽和化検出技術を用いる。インバータを形成する IGBT などのスイッチングトランジス

タは飽和領域で使用される。飽和領域とは外部回路の状態によって IGBT などパワー素子

に流れる電流が決まる領域であり，IGBT のゲート電圧に飽和領域となるように電圧をか

けてインバータなどのスイッチングを行う。この状態においては通常飽和電圧分の電圧降

下しか IGBT では発生しない。しかし，IGBT 以外の回路にて短絡状態などが発生すると，

外部電流で決まる電流が流れようとするため電流が増え飽和領域を外れる。この状態を検

出するのが不飽和検出である。不飽和状態では IGBT の電圧降下（コレクタとエミッタ間

電圧）は飽和動作時よりも高い電圧状態であることを利用し，この電圧を検出するととも

に，IGBT のゲート電圧を遮断することにより過電流を遮断するメカニズムである。実際

にはこれらの現象は短時間で急峻に電圧上昇に至る動作をするが，IGBT は少なくとも 10

マイクロ秒以下の低インピーダンス短絡を乗り切るように通常設計されているため，この

時間内にドライバー回路の機能としてゲート信号を遮断すればよい。図 ３-３８に不飽和

検出回路を実際に構成し動作させた試験結果を示す。試験回路の設定により 6μs で動作

し遮断されており，10μs 以下となっていることからこのロジックが採用できることが分

かる。 
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図 ３-３８ 不飽和検出回路の動作試験 

この遮断回路を構成することにより，インバータの上下に直列に配置された IGBT で発

生する短絡波及故障や外部短絡時の電流遮断が可能となる。この遮断回路にて故障許容シ

ステムを構成するために考慮しなくてはならない次のポイントとして，インバータ上で既

に故障している IGBT などの電力素子自体に電流を流れなくすることである。不飽和検出

回路は，故障していない IGBT が他の故障で生じた過電流に対して自己遮断をかけるもの

であって，自らの故障を遮断することはできない。つまり，故障した素子への電流を遮断

するためには，それぞれのパワートランジスタに個別の過電流遮断器を設けることが必要

となる。しかし，過電流は主回路の正から負に向かって流れ，インバータの上下短絡では

どこで故障したかは識別できないため，故障した半導体の直近で遮断される保証がない。

上下構成の反対側での遮断が否定できず，先に正常な側で遮断実行され，本来遮断される

べき遮断回路が時間遅れのばらつきで動作しない恐れがある。その結果，次のタイミング

ではまた別の経路に向かって過大電流が流れる恐れがある。そのため，インバータの上下

どちらか片方が過電流を検知し遮断した場合には，その相の素子は全て遮断するよう指令

をだすことにより，故障していない側で遮断して，故障が波及するような不具合とならな

いような工夫を施す。 

遮断用に追加した IGBT は遮断用に常時 ON とすることもできるが，効率的に活用する

には，スイッチングをさせてアクティブ状態とする方が好ましい。しかし，アクティブ状

態とすると同一相内のパワートランジスタ故障については，同一相の下側もしくは上側の
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すべてがショートモードで故障した場合にのみ過電流が発生するため，遮断機能が正常に

動作しないおそれがある。そのため，素子の短絡検知機能を付与し，この検知機能を検知

した場合は，同一相のすべての遮断器を遮断状態とするようにする。 

短絡検出機能の一例 [112]として，IGBT のゲート駆動用電源からフォトカプラのアノ

ードへ接続しカソードを IGBT のコレクタに接続する。こうすることにより短絡状態にな

った場合にフォトカプラの出力に配置されるフォトトランジスタはＯＮ状態となる。この

状態を検出して短絡検知信号とする。なお，この場合，短絡状態を検知するためには当該

IGBT のゲートがオフである必要がある。IGBT のゲートがオフである状態を検知するため，

先のフォトカプラの入力ダイオードと並列に別のフォトカプラの出力を接続する。その別

に設置したフォトカプラの入力側のダイオードに IGBTの制御のように上位から入力され

るゲート駆動信号を通すようにする。これにより，ゲート信号がオフ指令の場合に検知用

のフォトカプラのダイオードに電流が流れる状態となり，ゲート信号がオン指令の場合は

別に取り付けたフォトカプラがオンするため，検知用のフォトカプラのダイオードは電流

がバイパスされ動作しない。 

 

図 ３-３９ インバータの過電流検知回路および短絡検知回路 
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遮断機能を考慮したシステム構成の検討 

この方法により，正常なパワートランジスタを活用できる効率的な装置となるが，一方

過電流遮断器各々に配置したため，過電流遮断器による熱損失が増えるとともに，正常時

は使用しない機器を多数搭載するという無駄が生じる。これらを効率化するために，すべ

てのパワートランジスタを遮断器に置き換えたうえで（または，パワートランジスタに過

電流遮断機能を付与する），スイッチング機能を付与し，且つ図のように中性点との接続

を追加するとともに，スイッチングパターンを３レベルインバータとするシステムを提案

する。従来のインバータは，２レベルインバータと分類される。２レベルとは，上下一対

のスイッチで構成されるインバータにおいて，上側が ON 状態で出力が正，逆に下側が

ON の状態において出力が負となることから，正／負２レベルを意味する。３レベルはさ

らに中性電位をだすスイッチングパターンを設けて，３レベルとしたものである。中間電

位を出力するため２レベルインバータに比べて高調波も低減でき，より正弦波に近い出力

波形を生成する。また，素子あたりの切り替え電圧が下がることによる損失低減や歪の低

減やスイッチング電圧の低減によるノイズ低下は，フィルタの質量低減にも貢献できるも

のである。３レベルインバータは，DC／AC 変換において効率を向上させることからも電

動化に適している。 

図 ３-４０は，３レベル・ニュートラルを固定されたインバータを表す。図 ３-４１に

構成した３レベルインバータの試験結果を示す。３レベルインバータを構成した上で，故

障発生を模擬し２相制御モードに切り替えたものである。60ms にて３相モードから２相

制御モードに切り替え W 相が故障状態になった後に切り替わっていることが確認できた。 
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図 ３-４０  ３レベルインバータ回路 

 

図 ３-４１  ３レベルインバータの故障時のリカバリモードへの遷移 
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機能は発電機および電源故障時の遮断機能であり，航空機エンジン電動燃料ポンプ用電源

特有の性能と遮断機能が両立できるかを議論する必要がある。 

従来のエンジン補機はエンジン始動時から FADEC の電源はエンジンが独自に確保し，

その電源でエンジン始動を行うことが可能である。これは，エンジン制御システムは機体

から供給される電力が失われたときに致命的な影響がないように設計するように要求さ

れていることにもとづくもので，この要求を満足するためにエンジン専用発電機を搭載し

ている。 

CFR Title14, Part33 AIRWORTHINESS STANDARDS: AIRCRAFT ENGINES 

§ 33.28   Engine control systems. 

（略） 

(i) Aircraft-supplied electrical power. 

(1) The applicant must design the engine control system so that the loss, malfunction, or 

interruption of electrical power supplied from the aircraft to the engine control system will 

not result in any of the following: 

(i) A hazardous engine effect, or 

(ii) The unacceptable transmission of erroneous data. 

(2) When an engine dedicated power source is required for compliance with paragraph 

(i)(1) of this section, its capacity should provide sufficient margin to account for engine 

operation below idle where the engine control system is designed and expected to recover 

engine operation automatically. 

（略） 

 

従来の AGB に装着された燃料ポンプおよび燃料計量装置であれば，エンジン始動のた

めの回転がスタータより加えられることにより，高圧軸の回転力によって同期回転する燃

料ポンプから始動用の最低燃料流量（ミニマムフロー）が供給され，始動シーケンスに入

る。また，高空における再着火の燃料供給も同様でウィンドミル状態で回転するエンジン

からの回転力によって燃料が供給されイグニッションを経て始動可能である。MEE では，

このシーケンスと同等の機能を確立できる性能が必要となる。 
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エンジン・スタートの燃料流量は，最大燃料流量のおよそ 5%である。エンジン・スタ

ートのエンジン速度は，最大速度のおよそ 10%である。同時に，高圧軸から AGB を介し

て回転させる発電機の回転数も最大速度のおよそ 10%である。このように，MEE を搭載

するシステムの発電機はエンジン回転数 10%において必要なミニマムフローを確保する

必要がある。 

しかし従来の航空機搭載用発電機を採用するには課題がある。従来の航空機搭載用発電

機に採用されているのが巻線界磁型の発電機である。この発電機は巻線界磁の主発電機と

界磁電流をステータからロータへ電力を伝搬する交流発電機と，界磁電流を発電する永久

磁石発電機の３つの発電機が同軸に搭載されて機能する。故に各発電機の起電力がそれぞ

れ回転数に比例することから，発電機システムとしては起電力電圧が回転数の３乗に比例

することとなる。つまり，回転数が 10%に低減すると，起電力電圧が 0.1%に減少する。

その対策として，MEE 向けに永久磁石発電機(PMG)を採用することを提案する。PMG を

主発電機とする形式では，回転する永久磁石ロータから直接ステータに起電力を生ずるた

め，回転数と起電力電圧は比例関係にとどまる。そのため，先の条件であれば起電力電圧

は 10％までの低減で電圧低下を抑えられることとなる。 

 

    

Conventional electric exciter generator      Permanent magnet generator 

図 ３-４２ 巻線界磁型発電機と永久磁石発電機の構造比較 
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図 ３-４３ 巻線界磁発電機の速度と発電電圧の関係 

 

永久磁石発電機の課題 [103] 

さらに永久磁石発電機は界磁に電磁石を用いた従来の発電機と比較して，界磁励磁のた

めの電源回路が不要であり，また外部の電源回路から回転界磁に電流を導くためのスリッ

プリングやブラシなどの電気的接点もしくは発電機，整流器のような構成が不要であり，

構造が簡単で保守が容易である。しかし，従来型の界磁巻線型発電機は発電停止が可能で

あるが，PMG は発電停止ができない。 

 永久磁石発電機の課題は，発電装置に何らかの不具合や故障等が生じたときに，回転

子を回転させ続ける限り発電を止めることができないことである。永久磁石発電機から負

荷への電力供給を遮断又は抑制する従来技術としては，例えば永久磁石発電機の出力と負

荷との間に遮断器を設けることや，回転子への回転駆動力の伝達を遮断可能なクラッチ機

構を設けた永久磁石発電機 [113]，また永久磁石に加えて界磁巻線を設けた回転子を備え，

界磁巻線に流れる界磁電流を制御することによって出力電流の出力を禁止することが可

能な回転機 [114]，また負荷状態に応じて出力電圧を制御可能なレギュレータ（電圧調整

装置）を備えた永久磁石発電機 [115]，などが考えられる。 

しかし，クラッチ機構を設ける方法では発電装置が複雑化及び大型化し信頼性も低下す

る。また他の方法を採用した場合では，永久磁石発電機の内部で相間短絡が生じた場合に，
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その短絡電流を止めることができないため，その相間短絡に起因した永久磁石発電機の焼

損等を防止することができない。 

PMG を航空機へ搭載するためには，これらの課題を解決するための遮断方式の検討が

必要である。図 ３-４４，図 ３-４５，図 ３-４６は，PMG で発生する重大な故障例を示

す。故障モードを大別すると１つは内部故障もう１つは外部で発生した故障の波及である。

外部からの故障波及は発電機外部に設けたブレーカによって切り離すことが可能で，たと

えば SSPC
27や継電器によって実現できる。図７に示した外部地絡や漏電による還流は発

電機出力の正負両極に遮断機を設けることにより防ぐことができる。また，電源ライン間

のショートは正負どちらかのラインにブレークポイントを設ければよい。しかし，発電機

内部で発生する地絡，漏電や巻線やフィーダ間の短絡は負荷側の外部の遮断機能で防ぐこ

とができない。それらの課題の解決策として３相永久磁石発電機の中性点での遮断方式が

考案されている [82]。半導体を用いた遮断方式でシステムの小型化と故障時の遮断の両立

を図るシステムではあるが，外部からの電源の供給や相間での信号のやりとりが必要であ

る。「電気・電子部品を少なくすること」「故障遷移時間を減らすこと」などに課題があ

り，具体的には遮断回路の電源供給の排除や相間通信の排除が目標となる。 

 

 

図 ３-４４ ＰＭＧのクリティカル故障に関する基本図 

 

                                                   
27 Solid State Power Controller : 半導体電力遮断器 
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発電機は回転による磁界の変化により電圧Ｖを発生
し、負荷に電流Ｉを供給する。
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図 ３-４５ ＰＭＧのクリティカル故障 外部要因故障 

 

 

図 ３-４６ ＰＭＧのクリティカル故障 内部故障 

 

ＰＭＧシステムの信頼性向上 

図 ３-４７は，本研究で提案する２重遮断メカニズムの概略図を表す。このメカニズム

は，発電機巻線の中性点に，さらなる遮断装置を設けるものである。なお，出力側遮断回

路（遮断回路２）の機能は，負荷側に配置されている整流器部分をコンバータにすること

で，電流制御などによる保護機能の分担・多重化を構成することも可能である。 

 

図 ３-４７ ＰＭＧの２重遮断機構の配置 
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従来の航空機用発電機では界磁巻線電流を GCU（発電機制御器）によって，遮断する

ことにより発電機回転軸回転を継続しても発電機出力に電力が発生しないように制御し

ている。一方，先に示した中性線にあらたに遮断器を設けたシステムは電流経路を発電機

巻線の両端で遮断する。内部漏電の場合でも，フィーダ間短絡であっても両端がすべて電

気的に遮断されれば電流が還流することはない。この遮断機能を実現するためには，過電

流を検知して遮断する方法と電圧異常を検知する方法がある。過電流検知にて遮断する方

法は外部短絡等を遮断するために設ける SSPCなどの遮断機を中性点の当該部分に挿入す

ることにより実現は可能となる。しかし，SSPC などを中性線に挿入する場合，その制御

回路基板等も含めて発電機近傍あるは発電機内に搭載することが難しい。そのような制約

を排除するため次のような電圧診断型のサイリスタ型の遮断方式を提案する。このシステ

ムは発電機の発電電圧を監視しつつその閾値以下に低下した時点で遮断を行うものであ

る。 

 

図 ３-４８ ＰＭＧの２重遮断機構の機能構成 
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図 ３-４８は，PMG システムを例示する。この構成は，PMG，診断ロジックとサイリ

スタで構成される遮断システムである。診断ロジックは，発電機が発電停止するためのロ

ジックを確実に行うため，他の相電圧を監視して自相の遮断を行うように，たすき掛けの

監視としていることが特徴である。たとえば V と W 相の電圧は，U 相電流をコントロー

ルするためにモニタされる。診断ロジックが V または W 相の電圧に閾値以下の電圧を感

知するとき，U 相電流はシャットダウンされる。その結果，U 相電圧はゼロに落ちる。V

と W 電流は，U 電圧をモニタしているので，電圧低下を感知し相次いでシャットダウン

される。この結果すべての経路はシャットダウンされることとなる。相互監視となってい

ることから，何らかの理由で一系統に不都合があっても他の相が感知していればいずれは

遮断されるというロジックである。また，サイリスタは一旦導通状態となれば，電流がゼ

ロクロスするまで導通状態に自己保持される。この機能は通常動作時に誤って on するた

めの信号が遮断されても誤動作によって遮断することが無いように制御できるので信頼

性が高い。 

 

 

図 ３-４９ ＰＭＧの２重遮断機構における故障診断 
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診断回路の検討 [116] 

 出力端子と他端側が中立点に接続される相巻線構成とした永久磁石発電機と，相巻線

と中立点との接続を遮断する遮断回路を設置する。遮断回路は双方向の電流を接続／遮断

が可能な素子を配置する共に，ゲート信号が入力された後は電流が流れない状態になるま

で導通状態を自己保持するサイリスタ特性を有する双方向半導体スイッチング回路（トラ

イアック）を配置する。この構成とすることにより，永久磁石発電機の相巻線に励起され

る交流電圧が正から負に切り替わるタイミングを含む期間，及び負から正に切り替わるタ

イミングを含む期間に，ゲート信号が出力されるように，ゲート信号を各々生成する自励

ゲート信号生成回路備える発電装置とする。 

 

図 ３-５０ ＰＭＧの２重遮断機構の回路例 

 

また，電圧を分圧抵抗にて適切に設定すると，発電機電圧が何らかの理由で電圧低下を

起こした時点で自己消弧させる機能を持たせることが可能である。１箇所が切れるとつぎ

つぎとラッチが外れるため，全遮断となる。 

ただし，発電機の起動時は自励ゲート信号に電流が流れないので，外部から起動トリガ

をかけ起動する。外部監視により異常遮断を行う場合に使用する回路を設置する。 
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永久磁石発電機の相巻線と中立点間に設けた双方向半導体スイッチング回路は，導通状

態では双方向に電流が流れ，ゲート信号が入力された後は電流が流れない状態になるまで

導通状態を自己保持する。このための自励ゲート信号生成回路が出力するゲート信号は，

永久磁石発電機の相巻線に励起される交流電圧が正から負に切り替わるタイミングを含

む期間，及び負から正に切り替わるタイミングを含む期間に出力されることによって双方

向半導体スイッチング回路の導通状態が維持される。つまり永久磁石発電機が正常に発電

している状態においては，各相巻線が中立点に接続された状態が維持されるので，その永

久磁石発電機が正常に発電している状態が維持される。具体的にはトライアックはゲート

に負電圧を掛けることにより導通状態となる。自励ゲート信号を次のように生成しゲート

回路に入力する。３相交流の電圧波形では，１つの相の電圧が正から負に変化するときに

は，必ず残りの２相の内の１相は，中立点基準で負電圧となっている。その電圧を利用し

て自励ゲート電圧を生成する。これにより，外部からゲート信号を入れ続けなくとも連続

発電が可能である。 

 この構成において相間短絡が生じた場合には，その相間短絡に関与する相巻線の電圧

が低下する。したがってその相巻線の電圧から生成されているゲート信号が出力されなく

なり，そのゲート信号で点弧していた双方向半導体スイッチング回路が自己消弧して非導

通状態となる。そしてその自己消弧した双方向半導体スイッチング回路に対応する相巻線

が中立点から切断され，それによってその相巻線の電圧から生成されているゲート信号が

出力されなくなり，そのゲート信号で点弧していた双方向半導体スイッチング回路が自己

消弧して非導通状態となる。したがって永久磁石発電機の内部で相間短絡が生じていずれ

かの相巻線の電圧が低下したときには，全ての双方向半導体スイッチング回路が連鎖的に

自己消弧して非導通状態となり，それによって全ての相巻線が中立点から切断されること

になる。つまり永久磁石発電機の内部で相間短絡が生じたときには，全ての相巻線に電流

が流れなくなるので，回転子が回転している状態であっても，相間短絡による短絡電流を

迅速に止めることができるものである。具体的には，電圧を分圧抵抗にて適切に設定する

などの方法にて，発電機電圧が何らかの理由で電圧低下を起こした時点で自己消弧させる

機能を持たせるよう設計される（図 ３-５１）。発電機の起動時は自励ゲート信号に電流
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が流れないので，外部から起動トリガをかけ起動する（図 ３-５２）。外部監視により以

上遮断を行う場合に使用する回路を設置する（図 ３-５３）。 

 

 

図 ３-５１ 発電装置において相間短絡が生じたときのタイミングチャート 

 

 

図 ３-５２ 発電装置起動時及び正常動作時のタイミングチャート 
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図 ３-５３ 発電装置停止時のタイミングチャート 

 

中立点遮断システムの試験結果 [104] 

図 ３-５４は遮断メカニズム確認のための機能確認モデルでの試験結果を示す。試験回

路の発電機 W 相で模擬短絡を発生させている。模擬短絡が発生した結果，W 相の電圧は

低下している。低下した電圧を検知して U 相および V 相は遮断ロジックに入っている。

それぞれ各周期において遮断が実施され最終的には発電が停止した状態となっている。 

 

図 ３-５４ ＰＭＧの中性点遮断システムの実験結果 
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第４節 まとめ 

エンジン電動化システム特有の故障とその影響としてポンプの回転数低下によるエン

ジン運転の停止または推力低下を確実に避ける必要がある。その要因となる故障遷移時間

を短縮するためアクティブ／アクティブ制御を行うことを提案し，その得失を整理した。

その実現方法として電動モータの冗長設計に２重巻線モータを用いた方法を提案した。２

重巻線の故障切り替えはワンフェールオペレーショナルを実現するため故障遷移時間を

意識しない制御方法としてサーボ理論による方法を述べるとともに試験結果においてそ

の効果を確認した。また，電動モータのツーフェールセーフを実現するため，永久磁石３

相モータにおいて，１相が故障した後に２相制御のみで回転を続けられる方法を提案し，

試験結果によってその実現を確認した。さらに，そのシーケンスを実現するための要件に

ついて考察し，実用化に必要な故障分離するための回路方式および判断回路の整備につい

て述べ，各要素の機能試験を示した。 

MEE 用の電源としてエンジン始動条件を満足する必要があり，始動回転数での電圧確

保が困難な巻線界磁型の従来発電機に代えて，低回転数でも出力が高い永久磁石発電機を

提案した。さらに，永久磁石発電機を採用する場合の課題について考察し，解決のための

提案を行った。異常発生時には巻線界磁の電流を遮断することにより，発電機回転軸が回

転を続けても発電を停止することができる永久磁石発電機システムの機能として２重遮

断システムを提案し，その遮断ロジック，回路構成等の実現性を記述し実験結果により遮

断機能を確認した。 

これらのシステム構成により，航空機エンジン電動燃料ポンプが実現可能であることを

述べた。 
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第４章 航空機エンジン可変静翼電動アク

チュエータの信頼性向上 

第１節 概要 

本章ではエンジン可変静翼用のアクチュエータに電気機械式の電動アクチュエータを

適用するための検討を行った [95] [96]。特に，電動アクチュエータの重要課題であるジャ

ミングによる機能停止を回避する方法として速度サミング方式を提案し，その実現課題を

明確にし，電動アクチュエータの故障許容システムとしてリニアアクチュエータのボール

スクリュウ速度サミング方式を提案する。この方式はボールスクリュウのリードとナット

の回転方法を逆回転させて回転／直動変換を行うことにより，従来速度サミング機構とし

て用いられた差動ギヤを介さずにギヤのジャミングの回避・分離を達成する方式である。

また，速度サミング方式実用化において課題であるモータがトルク喪失を起こした場合の

制御方法について検討し，一般的な機械ブレーキ式を用いず回生制動による保持にて速度

サミングアクチュエータの制御が可能であることを示すとともに，速度サミング方式の自

動ゲイン変更等を行うアルゴリズムを提示し試験結果によってその機能実現を確認する。 

 

第２節 導入 

MEE は，燃料システムの効率最適化のため EMA をエンジン可変静翼の駆動に使用する。

従来のエンジン補機では，エンジン可変静翼の駆動に燃料を駆動源とした油圧アクチュエ

ータを用いている。燃料システムはこのアクチュエータを駆動するためにエンジンへ供給

する燃料圧をアクチュエータ駆動が可能な圧力に上げる必要がある。その結果，燃料ノズ

ルに燃料を供給する最小限の圧力以上に燃料システム圧を上げる設計となっていた。

EMA 化によって，燃料システムは純粋に燃料ノズルに燃料を供給するに十分な圧力で設

計することが可能となり，燃料システムの効率を高めることが可能となる。 

航空機での電動アクチュエータ，すなわちパワー・バイ・ワイヤ（PBW）がフライ・バ

イ・ワイヤ（FBW）の次に来る重要な航空機システム概念であることは 80 年代にはすで

に述べられていた構想である。当時の研究においてすでに，配管をなくし制御性の高い電
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動化は必須の概念と考えられ，特に戦闘機のフライトコントロール・アクチュエータ

がその主題となっていた  [5]。当時の研究ではすでに，電動化のポイントが４点挙げ

られている。（１）電動化システムは油圧システムのような信頼をおけるか。（２）

フライトコントロール・アクチュエータは油圧アクチュエータと同等のパフォーマン

スを出せるか。（３）冗長電動アクチュエータはデュアルタンデム油圧アクチュエー

タと同じ安全性設計が可能か。（４）アクチュエータとパワーコントロールが発生す

る熱を処理するソリューションがあるか。この４点については，その後の 30 年間の

電動化研究において常に議論され続けている。 

電動アクチュエータには多くの研究が見られ，研究分野は（１）アクチュエータ電

力システム，（２）ジャミング，（３）冗長制御，（４）診断となる。その中で，ア

クチュエータ電力システムや診断については自動車・産業用等での電力システムの急

速な進歩とともに基盤技術として押し上げられ，おおむね航空機搭載のめど付けがで

きつつある。ジャミングや冗長設計の課題を回避する方法として EHA 方式が研究され，

エアバス A380 にて実用化された。 

しかしながら，ジャミングと冗長制御については，エアバス社が EMA を使った主舵

面（エルロン）での飛行実証を行うにとどまっている [47] [48]。ジャミングの問題は 80

年代から重要な課題として認識され  [5]，CFR 規定 Part 25 Sec. 25.671 において，

ジャミングの確率が Extremely Improbable でない限り，ジャミング事象への対処法がな

い主舵面に EMA の使用が認められていない [27]。従来から耐ジャミング性を考慮した複

数伝達経路についての研究 [28]がされてきたが，最近では減速器列を省いたダイレクトド

ライブ型のリニアアクチュエータでジャミング回避する研究も進められている [29] [30]。

また，ジャミング確率そのものを低減するための，技術開発もみられる [31]。 

また，電動アクチュエータにおける従来の冗長方式は複数モータで１つの出力軸を駆動

する方式 [32]であり，電流のアンバランスやトルクアンバランスによってフォースファイ

ティングが発生し，冗長モータあるいは冗長アクチュエータ間でのフィードバック信号の

イコライジングなどにより対処される [35]。フォースファイティングは複数の油圧アクチ

ュエータと複数の検出器でシステムを構築する場合でも発生する力のアンバランスで発

生する現象でありその対処方法が研究されており重要な課題である [33] [34]。 
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本論文では， EMA をエンジン可変静翼の駆動に使用するために，上記課題の解決手段

として，速度サミング方式の冗長構成を提案しアクティブ／アクティブの実現性を記述す

る。また，その切り替えロジックにおいて複雑な診断を経ずに実現する方法について述べ，

実験結果によってその機能が実現できることを述べる。その実用化に向けて，速度サミン

グ方式の欠点である，パワー喪失したモータ軸の処置方法としての回生制動を用いた方法

と成立性について示す。これらのシステム構成によりジャミング対策とアクティブ／アク

ティブ方式での冗長構成が可能な航空機用 EMA 方式を提案する。 

 

第３節 本論 

第１項 電動化システムの小型化と減速器 

電動化システムの実際の設計は，出力要求からのフローダウンを経て，モータ設計まで

至る設計解析検討により結論を得る。その過程において，航空宇宙用の電動化システムは

小型軽量化が必須の設計要件である。一方で耐故障性の観点ではジャミングを生ずる減速

機の排除が望まれるが，これらが背反する要件・要望であり，現状の電動アクチュエータ

の小型化設計には減速器が必要である。 

 

出力特性 

電動アクチュエータの出力特性を決めるためには，負荷解析を行い，各システム要求に

より算出した負荷トルクおよび速度から出力軸換算での負荷特性を求める。 

外部負荷は多くの場合，空力負荷を駆動する舵面アクチュエータのように線形バネ負荷

で定義される場合が多い。ロータリアクチュエータであれば Kθ[Nm/rad]あるいは[Nm/deg]

（SI 表記と異なるが説明を分かり易くするため deg 表記とする。），リニアアクチュエー

タであれば KL[Nm/m]で負荷が与えられる。最大静荷重は最大制御範囲で示されたθmax，

あるいは Lmaxから求める。 



108   

 

maxmax_ ]/[   radNmKTS     式 ４-１ 

maxmax_ ]/[ LmNKF LS 
     

  

なお，拘束された状態が規定される場合はストール力として，零速度時の最大トルクと

して定義する場合がある。ストール力は拘束条件の最大値として定義される場合がある。 

最大速度時のトルク Tv は最大速度が発生する点において出力軸にかかる荷重で，仕

様により規定される最大速度発生点の角度θvあるいはストローク Lvより，以下にて求め

る。なお，以下の説明ではモータ特性との比較を容易とするため回転系の表現とする。 

vv radNmKT   ]/[
     式 ４-２ 

vLv LmNKF  ]/[
       

 

加減速応答時のトルク Tfはバネ負荷，摩擦負荷，慣性負荷により求められる。周波数

応答における回転運動の場合について示す。 

バネ定数    ： Kθ[Nm/rad] 

粘性係数    ： D[Nm/rad/s] 

慣性モーメント ： J[Nm
2
]  

 

周波数応答は正弦波運動であり振幅を A，角速度をωとすると以下となる。 

     tAJtADtAKTf  sincossin 2
 式 ４-３ 

 

減速比 

減速機構設計を行う。減速機構の選定を行うが以下から適切な減速機構を選定する。 

・ 出力形態（直線・回転） 

・ 機構形式（ギヤ形状，ボールスクリュウ） 

・ 可動範囲 

選定した減速機構から減速比設計を先に実施した負荷解析にもとづいて実施し，最適な

減速比を求める。減速比の設定は，モータ to 出力の減速比 Rｇ＝（出力）／（モータ入力）

による変化を下式により求める。 
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Rg

sradN
NM

]/[


     
式 ４-４ 

][NmTRgTM 
        

ここでは，減速比を大きくすることにより，モータトルクは減少するがモータ回転数は

高くなる。 

 

図 ４-１ 最大静荷重点および最大速度トルク点と減速比 

 

一方加速性能にかかわる慣性モーメントに作用する加速力は減速比が大きくなると２

乗に比例して増大する。代表として周波数応答特性について示すと，負荷 Tf では，減速

比が高くなると振幅が大きくなり速度，トルクともに上昇する。 Rgn 1  

nsradNNMf  ]/[  

     tnAJtnADtnAKTMf  sin'cos'sin 2
式 ４-５ 

2RgKK 
  

2RgDD   

ML JRgJJ  2
  

：JL 負荷の慣性モーメント，JM モータの慣性モーメント 

 

TM

NM

(Nm)

(rpm) R大

R小

T-N
等パワー曲線

減速比大

減速比小

等パワー曲線
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図 ４-２ 応答性にかかる正弦波駆動時の負荷特性と減速比 

 

電動アクチュエータの減速比は静的出力，最大速度および応答性にかかる慣性モーメン

トの加速力のバランスを考慮して，モータ出力と減速比を選定する。減速比が小さいほど

応答性は良く，減速器も小型化できる。しかし次項に示す通りモータの小型化には高回転

化が必要であり，高減速比の減速器が必須となる。 

 

モータの小型化 

モータパラメータからモータ出力式を導出し，モータの小型化について整理する。モー

タ出力を決める誘起電圧定数 Ke や巻線抵抗 r の関係は次のとおりである。Ke が大きくな

れば速度が要求を満足せず出力が不足し，r が大きくなれば損失が大きくなり速度・トル

ク・出力が不足する。Ke が小さすぎればトルク定数もさがるため電流が増加し，熱的に

厳しく，r が小さすぎるということは線径が大きくなることを示し大型化している。モー

タ設計はこれらをもとに，最適なパラメータを探すこととなる。 

具体的なモータ出力式を導出する。式３-１０の巻線インピーダンスを巻線抵抗ｒが支

配的として解析する。 

r

EE
I


 0

     式 ４-６ 

 

巻線抵抗は巻き返し等の抵抗を０とすれば，電気抵抗率ρと線径ｄより 

TM

NM

等パワー曲線

f特負荷曲線

R小

R大
等パワー曲線

正弦波駆動時負荷

減速比大

減速比小
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     式 ４-７ 

 

トルクの式（式３－８）に代入すると以下となる。 












 




pZkE

l

pkd
T

24

1

2

3
0

2

  式 ４-８ 

 

トルク T と速度ωの積から出力 P を求め，最大値 Pmax となる速度ωpmax，トルク Tmax

は 
















22

3

22

0
24

2

0

2

max

0

max

max0

E

l

pkd
T

pZk

E

pZkE

p

p

p









   式 ４-９ 

 

であり，最大出力は以下となる。 

lZ

Ed
TP ppnax






2

0

2

maxmax

3


   式 ４-１０ 

 

表 ４-１にて設計パラメータによるモータ特性の変化に整理している。この表から高電

圧化が唯一モータの大きさを変えずに，出力を増やす方策であることがわかる。電圧をパ

ラメータとした場合，同じモータでも電圧Ｖを上げれば，電圧の２乗に比例して出力が上

がる。逆に言えば，同じ出力であればモータを小型化できるということを示している。 

ただし条件があり，この場合速度が電圧に比例して上がることを考慮しなくてはならな

い。ここで速度を上げてはいけないとすると，導体数Ｚを増やす必要があるが，それでは

モータが大きくなるので，線径ｄを細くする。つまり，大きくしないために結局断面積を

変えられないので，ｄ２Ｚを一定にすることとなり，最大出力はＺ２に反比例して低下す

る。結局，電圧を上げても同じ大きさならば，出力は増えないという結果となる。つまり，

4

2d

lZ
r



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モータの小型化には高電圧化とともに高速化が必要となる。なお，高速化の限界はロータ

構造の周速限界（遠心力による損壊）や軸受性能により制約される。 

表 ４-１ 設計パラメータとモータ特性 [117] 

 

 

 

図 ４-３ 同一サイズモータの入力電圧対モータ出力 

 

図 ４-３は，同一の大きさのモータに印加する電圧を変化させた場合のモータ出力特性

である。270V で 10ｋW を出力するモータも，200V では 5ｋｗとなり 100V では 2ｋW の

設計緒元
項目

電圧
v

極数
p

磁束
Φ

導体数Z
線 径d

線径
d

導体数
Z

条
件

磁束 Φ 一定 pΦ 一定 パラメータ 一定 一定 一定

導体数 Z 一定 一定 一定 パラメータ 一定 パラメータ

線径 D 一定 一定 一定 d2Z 一定 パラメータ 一定

設
計
結
果

巻線抵抗 Rd 一定 やや減少 一定 Z2に比例 d2に反比例 Zに比例

コイルの銅量 Wcu 一定 やや減少 一定 一定 d2に比例 Zに比例

始動電流 Is Vに比例 やや増加 一定 Z2に反比例 d2に比例 Zに反比例

始動トルク Ts Vに比例 やや増加 Φに比例 Zに反比例 d2に比例 一定

トルク定数 Kt 一定 一定 Φに比例 Zに比例 一定 Zに比例

無負荷回転数 N0 Vに比例 一定 Φに反比例 Zに反比例 一定 Zに反比例

最大出力 Pmax V2に比例 やや増加 一定 Z2に反比例 d2に比例 Zに反比例
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出力しかできない。このように小型化を目指す高電圧化は必須の技術である。しかしこの

場合モータは小型化できるが，回転数が上がるため減速比が高くなり減速器は必須となる。 

このモータ特性から減速器を削減するか減速器段数を少なくするために減速比を小さ

くするには，モータ体格を変えず単位電流あたりのトルクをあげるため磁束を増やすしか

方法がない。DC ブラシレスモータである永久磁石モータでは，磁石表面積を増やさずに

磁束を増やすには磁束密度の高い磁石が必要となる。 

しかし，永久磁石の保磁力に注意が必要であり，保磁力の弱い磁石は外部磁界により減

磁しやすいため大出力モータに使えない。また，N 極 S 極が近い薄い磁石に成形すると自

己減磁するため，薄い磁石では使えないなどの不都合がある。厚い磁石は円筒形のロータ

に配置すると，表面積が小さくなり性能が低下する。 

 

図 ４-４ 永久磁石の減磁特性 

 

永久磁石モータの重要な要素材料が，高磁力永久磁石である。小型高出力を実現するた

めには高エネルギ積を有する永久磁石が必要であり，さらに高応答を実現するための低イ

ナーシャを達成するためには，ロータ構造は低質量ながら高磁束密度（a high ratio of 
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magnetic flux）高保持力（a high coercive force）な材料でなくてはならない。アルニコやフ

ェライトはそのような材料であるが，アルニコ磁石は保持力が弱く厚みを大きくとる必要

があり，比重も大きいためロータ慣性モーメントも大きくなる。フェライト磁石は保持力

が高いため薄い磁石が成形できるが磁束密度が低い。高出力を得るためにはレアアース磁

石が有用であり，航空宇宙分野ではもっぱらネオジム鉄磁石あるいはサマリウムコバルト

磁石が用いられる。 

レアアース磁石の中でも，ネオジム磁石はもっとも高エネルギであるが，磁束の温度変

化率が大きく，温度差が大きくなるとモータ特性が大きく変わる。 

 

   coldEcoldhothotE KK __ 0004.01  
   式 ４-１１ 

  hotcoldhotcold rr   00393.01][

   
式 ４-１２ 

 

ここでは，サマリウムコバルト磁石の磁束密度の温度係数 0.04[%/℃]を使用した。ネオ

ジム鉄磁石では温度係数が 0.09~0.12[%/℃]となる。0.393[%／℃]は銅の抵抗温度係数であ

る。 

高温での磁束密度の低下は，式２-２４の通り誘起電圧定数の低下，トルク定数の低下

を伴うため，消費電流の増加を招く。また，低温では逆に磁束密度の増加が誘起電圧定数

の増加を伴うため，回転数の低下を招く。サマリウムコバルトのエネルギ密度はネオジム

鉄に比べると劣り，且つサマリウムコバルト磁石の比重がネオジム鉄より大きいため，磁

石質量が重くロータ慣性モーメントが大きくなるため，サーボ運転時の加速トルクが大き

くなる。しかし，温度変化率が約 1/3 で，広い温度範囲でもモータ特性変化がネオジム鉄

磁石に比べ少ない。これらの特性を考慮しながら，永久磁石モータの磁石は選定する。し

かしながら，現時点でレアアース磁石の性能向上は，劇的には望めないことを考慮すると，

小型化には高電圧化によるモータの小型化と高速化に伴う減速器が必須の技術であり，ジ

ャミング対策は不可避である。 
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第２項 ジャミング対策と冗長突合せの方式 

ジャミング対策では，冗長突合せ点をアクチュエータ出力にもっとも近く配置するべき

であるが，一方で力の喪失と固着のように相反する影響にたいして，どちらをより回避す

るべきかというトレードオフが生じる（表 ４-２）。冗長突合せ点は冗長システムにおい

て，そのポイントまで伝達してきた出力パワー，トルクまたは力，速度の切り替え，隔絶

およびシステムの再構成の起点となる点で重要である。以降では冗長突合せに関する設計

様式を整理する。 

突合せには大きく分けて，機械機構による突合せと電気的な突合せがある。機械機構に

よる突合せは機械要素（ギヤなど）によるトルクや速度の突合せであり，電気的な突合せ

はリレー（継電器）やダイオード（整流器）を介した電気的接合でおこなう。電気的な突

合せは比較的コンパクトに構成できるが，電動化で課題となるジャミングやトルク喪失に

対応することができない。機械機構による突合せにはトルクを突き合わせる方法と速度を

突き合わせる方法がある。これらはトルク和を得る機構や速度和を得る機構であり前者を

トルクサミング，後者を速度サミングとよぶ。トルクサミングは，１つの出力軸に複数の

モータを取り付けた形態であり，モータトルクの総和が出力トルクとなる。協調動作では

すべてのモータは同速度で同期していることとなる。一般的にはトルクサミングは機械要

素で結合されるが，減速機構を介さないダイレクトドライブの場合には磁気的な結合点で

トルクサミングを行うことが適切である。モータのステータとロータ間の電磁力によりモ

ータトルクが生ずるのでこのモータ要素を同軸に設置することで，２つのモータ系統を１

つの出力にサミングすることができる。この構成では出力軸に至るまで，ギヤなどの機械

要素がなくなるため信頼性の高いシステムが構成できる。電動燃料ポンプではこの方式を

採用した。電動アクチュエータなど，ダイレクトドライブ構成が効率的ではないシステム

においては減速ギヤ機構が必要となり，機械要素による突合せが必要となる。トルクサミ

ングは，単純に出力軸へモータをギヤやアイドラ等で接続することで実現する。トルクサ

ミングの場合，複数モータでトルクを担う構成でありトルク喪失時にはアクティブ／アク

ティブにすればバックドライブを防ぐことができるが，固着が発生した場合は全ての系統

が動作できなくなる。そのためクラッチ機構を設けて固着部を分離・隔絶する必要がある。 

一方，速度サミングの場合は差動ギヤ列を使った機構が必要となり複雑となるが，単一
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系統が固着した場合には，速度が半分となるが他方のモータがトルクを負うことによって，

動作は継続可能である。しかし，トルク喪失時にはフリー状態となるため，ブレーキ等の

固定機構が必要となる。 

以上の検討から，速度制御を行うポンプ制御では，モータ回転数とポンプ回転数がほぼ

効率的なところで一致することから，ダイレクトドライブでのトルクサミングが有効であ

る。ダイレクトドライブであるため磁気的なトルク和をとることとなるため，クラッチ機

構や減速機構が無い信頼性の高い電動化システムが構築できる。一方，電動アクチュエー

タは減速器を必要とすることから耐ジャミング性を確保するため速度サミング方式の突

合せが優れる。本研究は速度サミング方式の課題である複雑な速度サミング機構を，シン

プルで信頼性の高い方式とするとともに，サミングポイントの直近までジャミングが発生

しないような機構を提案する。具体的にはボールスクリュウを使った速度サミング方式と

し，ジャミングレスの結合機構とクラッチレスを実現するものである。 

 

表 ４-２ 冗長機構方式の例 
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第３項 電動アクチュエータの冗長方式 

位置制御用アクチュエータの冗長方式の課題 

速度サミング方式は電動アクチュエータに適した方式ではあるが，その機構構成が複雑

となる欠点がある。機構的に速度サミングを実現するためには，差動ギヤ機構が必要とな

り，このギヤ列はギヤ固着（ジャミング）を発生させる要因となるものであり，最終段に

位置する差動ギヤ自体がジャミング故障を起こす可能性がある。 

これらの課題を解決する方法として提案するのがボールスクリュウ機構を活用した速

度サミング方式 [118]である。ボールスクリュウのリードとナットそれぞれにモータ回転

を与えることにより，ネジ機構による速度加算を行うものである。ボールスクリュウ自体

は従来の油圧システムにおいても同期性を必要とする舵面制御用の機構で一般的に使わ

れる信頼性の高い機構である。この方式により複雑でジャミングの可能性のある差動ギヤ

を不要とした高信頼性なシステム構成が可能となる。ボールスクリュウはリニアアクチュ

エータの最終段として配置され，アクティブ／アクティブ制御の出力としては最も適した

配置となる。電動アクチュエータを小型化するための高減速比を有したモータシステムを

配置しつつ，その出力段で速度サミングすることが可能となる。 

 

速度サミング方式 

図 ４-５で示すボールスクリュウ方式速度サミング機構は，２台のモータから構成され

る。モータの１台はナットに接続され，もう１台のモータはリード側に接続されている。

お互いの回転はリードとナットのかみ合わせによって結合されている。この機構において

アクティブ／アクティブ制御を行うため，両方のモータはリードとナットが逆回転となる

ように制御され，その結果このボールスクリュウの伸縮は２つのモータ回転の加算によっ

て制御される（図 ４-６）。この機構構成においてどちらか片方のアクチュエータがジャ

ミングを発生した場合には，ジャミング側のモータ軸が固定となり，接続されているリー

ドもしくはナットが回転しない。このアクチュエータはジャミング発生時には自動的に残

りのモータによって制御されるようになる。 
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この機構の弱点はモータが力を失った場合に，失った側のリードもしくはナットが自由

回転に入ることである。その結果，アクチュエータは力を失うこととなる。そのため，モ

ータが故障時に力を喪失しないような電動モータの故障許容システムを採用するか，ブレ

ーキ／ロック機構を採用する必要がある。 

 

図 ４-５ ボールスクリュウ方式速度サミング機構 

 

 

図 ４-６ 速度サミングアクティブ－アクティブ制御の機構原理 

 

 

アクチュエータ機構系の冗長構成 

アクチュエータ機構系の冗長構成の信頼性を評価する。従来の機構系のアクチュエータ

構成は，最終段にギヤ列を配置しボールスクリュウに接続される。そのため，最終段のギ

ヤ列のジャミングは排除できない。また，モータとボールスクリュウの間に配置されたギ
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ヤ列のジャミングをアクチュエータ出力に伝搬しないためクラッチを配する。このクラッ

チ自体もジャミングの要因となる。 

 

図 ４-７ クラッチを介したトルクサミング方式の従来型電動アクチュエータ構成

と信頼度ブロック 

 

この構成において，図 ４-７の信頼度ブロックに示した青い囲み部分の信頼度計算は以

下のとおりである。 

  2222 gcgcg aaaaaR 
    

式 ４-１３ 

 

この結果を，理想的な構成であるジャミングレスの結合機構とクラッチレスを実現する

速度サミング機構を前提としたシステムである図 ４-５と比較する。この改善された機能

構成は図 ４-８のようになる。 

 

図 ４-８ ジャミングレスの結合機構とクラッチレスで構成した速度サミング機構

の機能ブロックと信頼度ブロック 

 

減速ギヤ

減速ギヤ

クラッチ

クラッチ

A側接続ギヤ

B側接続ギヤ

ボールスクリュウ 出力

acag

acag

agag ab

減速ギヤ

減速ギヤ

A側接続ギヤ

B側接続ギヤ

速度サミング・
ジャミングレス
突合せ機構

出力ボールスクリュウ

agag

agag

ab

クラッチ
レス

クラッチ
レス



120   

 

この図 ４-８の構成の信頼度は同じく青色の囲みの部分において 

  222 gg aaR 
      

式 ４-１４ 

 

両者の方式を具体的な故障率を当てはめて比較する。ギヤの故障率を仮定するため

NPRD-95（Nonelectric parts reliability data 1995）の P2-101,Gear,品質 Mil,環境 AIFを用いて

計算する。なお，クラッチは故障時の間欠的動作として本計算では含めない。 

λｇ＝0.5742×10
-6故障／時間 

ａg＝１－λｇ＝0.9999994 

従来方式信頼度  ： 0.9999989   （故障率：1.1×10-6） 

速度サミング方式信頼度 ： 0.9999999999987 （故障率：1.3×10-12） 

ボールスクリュウ方式の速度サミングによって，故障率は「珍しい」とされるレベルか

ら「極めて起きそうにない」レベルとなる。 

 

第４項 電動アクチュエータのアクティブ／アクティブ制御 

ゲイン補償方法の検討 [119] 

冗長アクチュエータの重要な特性として，リコンフィギュレーション（構成の再構築）

がある。冗長システムにおいて，故障発生前後で制御特性が変化しないことが重要である。

特に舵面や可変静翼アクチュエータなどは，機体やエンジンシステム全体の制御特性にか

かわるものであるのでこれは重要な特性である。当然，故障を検知した上で制御システム

の特性が等しくなるように，ゲイン調整が自動的に行われ，構成の単純さや確実さが備わ

れば優れたシステムとなる。アクティブ／スタンバイ方式ではお互いに同じ特性をもつア

クチュエータが用意されているため，故障時切り替えにおいてリコンフィギュレーション

は問題とはならない。しかし，アクティブ／アクティブ方式の場合，モータが通常は２台

であり，故障時は１台という動作であって，そのままでは等価とはならない。単純化すれ

ばこのモータ２台と１台の形態の違いは，モータ２台駆動のときには速度指令算出する位

置制御器ゲインが２倍となっていることと等価である。 

本項では，このゲインの２倍をシステムとして自動的に算出する方法として，全アクチ

ュエータストロークとモータ毎のストロークの比を用いる方法について検討した。モータ
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２台が１つのアクチュエータに対する位置要求値に制御するためにストロークを制御す

る場合，各々のモータのストロークに相当する角度の積算値は，2 台のモータが分担しア

クチュエータシステムに対する位置要求値の 21 となっている。各々のモータのストロー

クを追加のセンサを用いずに計測する方法は容易であって，モータ回転軸の積算値を使用

することで各々のモータが担ったストロークを計測することができる。正常であれば全ア

クチュエータストロークの計測値は各々のモータが担ったストロークの２倍である。ここ

で，仮に２つのモータ系統のうち片側が固定された場合（ジャミング発生）は全アクチュ

エータストロークとモータのストロークは等しくなる。つまり，常にこの比を計測すれば

ジャミングが発生したか否かを識別することができる。 

この方式による制御は以下の通り実行される。２系統のモータを備え，これらの２系統

のモータの各出力が速度和として出力されるように連結した冗長リニアアクチュエータ

を構成し，冗長となるモータにそれぞれ 21 ずつのストロークを行わせて，アクチュエー

タとしての全体ストロークを制御する。このような冗長リニアアクチュエータの位置サー

ボ制御の構成として出力軸の長さを検出する位置検出器を配置する。この位置検出器によ

り長さ方向の変移量を検出してフィードバックを行う。アクチュエータの冗長性とともに

位置検出器の故障に対する冗長性を持たせる場合には，位置検出器を複数配置する。 

２系統のモータの各出力を速度和として出力する速度サミングアクチュエータの２系

統の各系統のモータのストローク負担分 21, ll とする。また，各系統の回転検出器の積算

値 Ef1,Ef2とし，冗長アクチュエータの全体ストロークＬの位置検出結果もしくは， Ef1,Ef2

の和のうちのいずれかを取り込んでEfとする。この取り込み値EfとEf1,Ef2との比Gc1=Ef1/Ef, 

Gc2=Ef2/Efを求め，これらの比 Gc1, Gc2によって，補償制御をおこなう。 

この構成では，冗長となる相手側系統の故障発生を検出する必要がないため，一方の系

統から他方の系統の故障発生を検出したり，他方の系統から一方の系統の故障発生を検出

したりする必要がない。位置指令値を切り換えることも不要であるため，系統個々の故障

発生に対する補償動作が迅速実施される。また，この構成では位置検出器と各系統の回転

検出器とがシステム上で冗長関係となって，位置検出器および回転角検出器が必須である

速度フィードバックを行うサーボシステムや，ＤＣブラシレスモータなどの回転角度検出
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が必要なシステムでは，追加のセンサを必要とすることがないため部品点数の低減も図れ

るものである。 

 

図 ４-９ 冗長アクチュエータの位置フィードバック補償方法の例 

 

冗長アクチュエータの位置フィードバック補償は具体的に図 ４-９のブロック図に示

すように，構成される。この場合，位置フィードバック制御部では，微小信号時にノイズ

や誤差の影響で非現実的な値となることを避けるために，比 Gc1を 1
2

1
1  CG でクラ

ンプすると共に，比 Gc2を 1
2

1
2  CG でクランプする。理論的にはこの方法にて実現

可能であるが，実用設計ではノイズ影響を除去する必要があり信号処理にローパスフィル

タを挿入するとともに，Gc1, Gc2 に閾値を設けて故障と判断できる場合は速やかにゲイン

 

Ec ：全体ストロークに対する位置指令値 

Ec1, Ec2 ：各系統のモータに対する位置指令値 

Ef ：全体ストロークの位置検出結果の取り込み値 

Ef1, Ef2 ：各系統の回転検出器の積算値（回転角積算値） 

Gc1, Gc2  ：取り込み値と各系統の積算値との比 

L ： 冗長アクチュエータの全体ストローク 

l1, l2 ： 各系統のモータのストローク負担分 

Kp ： サーボ制御器ゲイン 
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の切り替えを行うのが現実的である。その，この制御系を実施するにあたっては，取り込

み値 Efが０となる場合に「０割」となるのを防ぐために，取り込み値 Efを最小値にセッ

トするようにする。 

なお，冗長アクチュエータの全体ストローク Lの位置検出を行う位置検出器の故障を検

知した場合は，取り込み値 Efと各系統の積算値 Ef1, Ef2との比 Gc1, Gc2を速やかに 21 へ固

定し，各系統の回転検出器の故障を検知した場合は，故障した側の系の制御を速やかに停

止させる構成とする。 

そこで，上記冗長アクチュエータモータ２に故障が発生したと仮定する。このような故

障時において，もう一方のモータ１のみが駆動するため，モータ１のストロークＬ１の変

化量とアクチュエータ全体ストローク L との変化量は等しくなり，比 Gc1は１（正常時は

Gc1=1/2）となる。この動作は伝達関数となるため，取り込み値 Ef をフィードバックした

のと等価となる。 

 

 

位置フィードバック補償方法（処理方法）による位置制御ゲインが相手方の系と同じ動作をした場合の伝達関

数のゲインと自動的に等価となることを示す 

図 ４-１０ 位置フィードバックのゲイン等価 

 

このとき，位置指令値が，Ec/2 から Ec に変化することから，モータ１がある一方の系

でのストローク負担分 l1はアクチュエータ全ストローク Lとなり，故障時に不足するスト
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ロークを自動的に補償することとなる。また，図 ４-１０の上下に示すように，位置制御

ゲインは等価的に変化することとなり，相手方の系と同じ動作をした場合の伝達関数のゲ

インと自動的に等価となる。さらに，冗長アクチュエータ１の全体ストローク Lの位置検

出を行う位置検出器としてのポテンショメータの故障を検知した場合は，取り込み値 Ef

と各系統の積算値 Ef1, Ef2との比 Gc1, Gc2を速やかに 1/2 に固定すると，位置指令値 Ecは一

方の系あるいは他方の系の負担分のストローク l1,あるいは l2となり，合計として総ストロ

ーク L を補償することとなる。さらにまた，冗長アクチュエータの回転検出器の故障を検

知した場合は，故障した側の系の制御を速やかに停止させると，停止後において，正常動

作中の系では位置検出器からの取り込み値 Ef の変化から上記と同様に自動的動作が補償

されることとなる。上記位置フィードバックは，他方の系の動作補償のために設置するも

のであってサーボ系のフィードバックに直接使用していないことから，位置検出器故障の

場合は削除することが可能であり，回転角検出器故障は，位置検出器が正常な状態では他

方の系のモータで自動補償することが可能であるため，回転角検出器を複数設置する必要

はない。 

 

速度サミング機構における，モータトルク喪失状態の対応 

速度サミング機構のモータ側でジャミングが発生した場合に，故障切り替え時間を意識

することなく動作可能である。ネジもしくはナットに結合された減速機などの機構部で発

生したジャミングは，回転軸を固定するため残りの可動できるナットもしくはネジ側の機

構が回転するならば，ボールスクリュウを介してアクチュエータの伸縮が継続されるため

である。しかし，速度サミング機構においてモータ側で，トルクを喪失する状態が発生す

る場合はアクチュエータが力を失い制御が不可能となる。これは，速度サミング機構では

片側のトルクが失われて自由回転となった時点で同相に回転を開始してアクチュエータ

の伸縮が不可能となるためである。このような状態に陥ることから速度サミング機構にお

いては，ロック機構やブレーキ機構が必須となる。そのため一般的には速度サミング機構

はシステム重量上不利な摩擦ブレーキなどの機構を有することとなる。このような追加の

機構を追加せずに，速度サミング機構がトルク喪失状態で可動できる方法として回生制動

による制御について検討する。 
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図 ４-１１  回生ブレーキの伝達関数表現 

図 ４-１１は回生ブレーキの伝達関数表現である。モータに対して加速されるモータイ

ナーシャの速度が巻線の誘起電圧に作用し，巻線抵抗を介して流れる電流が反抗トルクと

なって制動力となることを示す。回路構成としては，モータ巻線をショートする方法であ

れば，どのような方法であっても実現可能である。たとえば，電源の正負線路を短絡する

方法や，インバータのアームの上側もしくは下側をすべて ON 状態とする方法である。 

回生ブレーキは回転しようとするモータが回転軸からのエネルギによって発電機とな

ったとき，発電された電流を低抵抗でブリードし起電力の反作用で発生するトルクをモー

タ軸に返すことにより制動効果を得るものである。この効果は起電力および速度に比例す

る。 
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 式 ４-１５ 

 

式の通り，回生で発生するトルクは，モータ回転の速度に正比例しているため，低回転

数で制動力が減少するので完全に静止できない。つまり制動をかけていてもモータ軸は回
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転するため，位置ずれを起こしストロークは位置の定常偏差を生ずる。速度の誤差が積算

されるため，この定常偏差を制御するためには位置制御器に積分器が必要となる。その場

合，積分器に応じたオーバーシュートを生ずるため，オーバーシュートを極力抑えつつ積

分効果をえるため２自由度（2DOF）の PI 制御を行うなどの制御設計が必要となる。 

   

一般的なＰＩ制御          ２自由度のＰＩ 

図 ４-１２ アクチュエータ位置制御器の２自由度化 

図 ４-１３でこの制御器を用いた制御効果を比較した。正常動作時はアクティブ／アク

ティブ制御により２つのモータが速度サミング機構を介した場合のボード線図である。こ

の制御状態から，片側のモータに回生ブレーキを動作させた状態で片側のモータのみで動

作させた場合のボード線図を比較する。故障側アクチュエータが回生動作状態にあるとき

低周波域でモータは回転するが，定常偏差が残らない設計となっていることが確認できる。 

 

正常動作時            故障動作時 

図 ４-１３ 位置制御器の２自由度化による故障時動作の正常時との比較 
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提案方式の動作試験結果 

図 ４-１４に試験用アクチュエータの供試品を示す。このアクチュエータは機能確認用

として構成されたもので，同じモータ巻線を使用した同じ電気特性を持つモータ２式で構

成されている。２つのモータはボールスクリュウで結合され速度サミングの機能を有して

いる。左側のモータはモータロータがボールスクリュウに結合されている。右側のモータ

はリードに結合されている。位置指令に基づきコントローラにより２つのモータがリード

ナットで逆回転するように制御することにより両端のピン－ピン間が伸縮する。このアク

チュエータに上述のロジックを使った制御を行う。 

 

図 ４-１４ ボールスクリュウ方式速度サミング機構 

図 ４-１５，図 ４-１６に試験結果をしめす。これらの試験結果は PI 制御と２自由度制

御を行っている。正常時速度サミングによって２つのモータは強調してステップ動作を行

っている。次に片側でジャミングを模擬しつつ回生ブレーキ効果を確認するため，回生ブ

レーキを作動させて片側のモータを固定した。図 ４-１５では２回目のステップ動作時に

片側のモータが制動を行っている。そのため，ステップを開始しているが速度は正常時と

比較して遅くなっている。 

その後，Efと Ef1,Ef2との比 Gc1=Ef1/Ef, Gc2=Ef2/Efを求め，これらの比 Gc1, Gc2が故障判定

の閾値を超えたため，ゲイン切り替えを実施しステップ動作の完了時にはリコンフィギュ

レーションを完了している。ジャミング模擬の前と後のステップ波形を比較し同等の応答

ができていることが確認できる。図 ４-１６は，周波数を変化させ低周波から応答性限界

までの正弦波応答を示している。速度サミング機構におけるアクティブ／アクティブ制御
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における安定した制御が全範囲で確認できている。また，故障時を模擬した回生ブレーキ

をかけた故障補償後の動作でも，定常偏差の除去，２自由度 PI 制御により，安定した動

作とリコンフィギュレーションが達成できていることが確認できる。 

 

図 ４-１５ ゲイン補償をもった速度サミングアクティブ／アクティブ制御にＰＩ制御

と２自由度制御および回生制動を適用したステップ動作実験結果 

 

 

図 ４-１６ 速度サミングアクティブ／アクティブ制御にＰＩ制御と２自由度制御およ

び回生制動を適用した正常時とリカバリー時の正弦波応答実験結果 

 

速度サミングアクチュエータの位置制御補償の改善 [120] 

速度サミングアクチュエータにアクティブ／アクティブコントロールを採用して，故障

後のゲイン補償，トルク喪失時の回生ブレーキの適用について評価した。しかし，この試
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験ではゲイン切り替えに遅れが生じている。その原因となっているのが，冗長構成されて

いる各々のモータ角度の積算値と位置検出器の比をゲイン補正値に使う時に発生する分

母側信号のノイズ影響を抑制するために設置したローパスフィルタによる遅れの影響で

ある。ローパスフィルタが必要となる原因は，全ストロークとモータの積算値の比によっ

て故障判定を行う場合，検出値 Ef,Ef1,Ef2の値がゼロに近い時には，ノイズに対する検出値

Ef,Ef1,Ef2の比率が小さくなる結果，ゲイン Gc1=Ef1/Efの誤差とゲイン Gc2=Ef2/Efの誤差が大

きくなるためであり，その影響を抑制するためにローパスフィルタが必要となり遅れが生

ずる。Ef, Ef1,Ef2がゼロに近い時にゲインの誤差を小さくするための改良を検討し，ローパ

スフィルタを排除し応答性を改善する方法について以下に示す。 

 Efは，最小限界位置 P0を示すゼロから，最大限界位置 Pmを示す上限値 Lmaxまでの範

囲内で変化する。すなわち，Ef がゼロの時には，限界位置 P0 に位置しており，Ef が上限

値 Lmaxである時には，被駆動体は限界位置 Pmに位置している。 

Ef は，ゼロから上限値 Lmax までの範囲内で変化し，ゲイン算出部は，Ef1,Ef2 または Ef

がゼロに近づいた時には，第１のゲイン Gc1 を，
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第１および第２のゲイン算出式は，それぞれ， 
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であり，この式における Gc1A’, Gc1B’, Gc2A’, Gc2B’は 
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 式 ４-１７ 

 

により求められ， 

この式において，Ef1max は，第１および第２のアクチュエータ系統が正常に動作してい

る場合に，第１のアクチュエータ系統の駆動量がとり得る最大値であり，Ef2max は，同様

に第２のアクチュエータ系統の駆動量がとり得る最大値とする。Gc1A, Gc1B, Gc2A, Gc2Bは， 
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     式 ４-１８ 

 

により求められ，Ef1,Ef2は，それぞれの第１，第２のアクチュエータ系統が，初期位置

から駆動された量（動作した量）を示し，Efは，第１，第２のアクチュエータ系統が初期

位置から駆動された量の和を示す。正常時では，Ef1,Ef2 との和は，Efに等しい。この式に

おいて，Lmaxは，誤差やノイズがない理想的な状態では Ef1maxと Ef2maxの和と等しくなる。 

これにより，Ef, Ef1,Ef2の変化に応じて，第１および第２のゲイン Gc1, Gc2の値が徐々に変

化するので，第１および第２のゲイン Gc1, Gc2が安定して算出される。 また Ef, Ef1,Ef2の

全域にわたって，ゲインの算出過程で，第１および第２のゲイン Gc1, Gc2の分子がゼロに

近くならないので，ノイズの影響を抑制して，第１および第２のゲイン Gc1, Gc2の誤差を

小さくできる。 

図 ４-１７は制御詳細図である。上述した第１および第２のゲイン Gc1, Gc2を前述の計

算式により算出する。 

第１と第２のアクチュエータ系統の制御器への指令値を生成するため，アクチュエータ

の位置指令と位置フィードバックの差にゲイン Gc1 を乗じた値を第１の系統の制御器へ，
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ゲイン Gc2を乗じた値を第２の系統の制御器へ出力する。第１および第２の系統の制御器

はこの指令に基づきアクチュエータを制御する。 

 駆動装置の正常時であって Ef, Ef1,Ef2 などがノイズに影響されない場合に，第１およ

び第２のゲイン Gc1, Gc2が先の計算式により 1/2 になるように第１および第２のゲイン算

出式が設定されている。これにより，位置指令が示す量の 1/2 だけ第１および第２のアク

チュエータを駆動させる。その結果，位置指令に相当する量だけアクチュエータが駆動さ

れる。 

リミッタは，演算部が算出した Gc1A’, Gc1B’, Gc2A’, Gc2B’を１／２～１までの値に制限し，

ノイズのために，理論的にとり得ない値になる状態を排除する。 

制御装置は，さらに位置検出器の故障を検出した場合には，位置のフィードバック信号

を，第１の系との制御器に使用するフィードバック値を Ef1とし，第２の系統の制御器に

使用するフィードバック値を Ef2とし，かつゲイン Gc1, Gc2を 1/2 に固定する。 

 

 

図 ４-１７ 制御装置の詳細機能ブロック図 
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図 ４-１８は，この制御方法の確認を行った速度サミングアクチュエータである。図 

４-１９は，これらの先に検討したロジックにて行った試験結果である。この試験におい

て図中に指示した時点でジャミングを模擬したロック動作を行った。速度サミングによる

アクティブ／アクティブ動作により駆動されている状態からジャミングの瞬間でゲイン

切り替え等を自動的に行っており，不連続等は発生していない。上記アルゴリズムのみで

片側ジャミング状態からゲイン補正を行えることを確認した。 

 

図 ４-１８  技術確認用速度サミングアクチュエータ 

 

 

図 ４-１９  ジャミング故障模擬時の速度サミングアクチュエータの動作結果 
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第４節 まとめ 

本章では，電動アクチュエータの冗長設計様式として速度サミング方式を提案し，ジャ

ミングが発生し固着・固定しても速度サミング機構が残りの機構を阻害することなく引き

続き駆動し続けられる機能について述べた。また，従来の速度サミング機構のように差動

ギヤを使う場合に差動ギヤそのものの信頼性が問題となるため，現状の航空機で実績があ

り信頼性が高い機構部品であるボールスクリュウのナットとリードを使った差動方式を

提案し，突合せ機構におけるジャミングリスクを回避する点で優れていることを述べた。 

一方，速度サミング方式で課題となる，モータがトルク喪失を起こした場合の制御方法

について，一般的な機械ブレーキを用いない方法として回生制動を用いて実現する方法に

ついて述べた。また，アクティブ／アクティブ方式においては，故障前後の制御で差が生

じないようにするために制御器のゲイン変更が必要であり，それらを自動的に実現できる

方法を示した。以上のボールスクリュウ速度サミング，アクティブ／アクティブ制御，回

生制動によるトルク喪失対策，自動ゲイン変更アルゴリズムを搭載した試験用の EMA に

よって実験を行い，その結果によってその機能実現を確認した。 
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第５章 結論 

第１節 主要な成果 

本論文は，航空機・エンジンシステムの全電動化の研究要素として，クリティカルな部

分であった耐ジャミング性を抽出し，解決する手段を明示し，且つ瞬断を生じないシステ

ム手法を提案することで，今まで実現できなかった航空機・エンジンの燃料ポンプやアク

チュエータの冗長・耐故障設計の適用を可能とし，歴史的に油圧・機械式であった航空機・

エンジンシステムを電動化することによって，信頼性や安全性のパラダイムをシフトする

ことに貢献できるものと考える。また、これらの技術が航空機の安全・安定な運航に寄与

すると共に、航空機に限らずさまざまな電動化システムの安全性・信頼性の向上に貢献す

ることが期待される。 

以上の成果について本論文では，第２章では航空機・エンジン電動化システムの冗長設

計・耐故障設計の課題について，第３章で航空機エンジン電動燃料ポンプシステムの信頼

性向上，第４章では航空機エンジン可変静翼電動アクチュエータの信頼性向上についてま

とめた。 

 

航空機・エンジン電動化システムの冗長設計・耐故障設計の課題の整理 

第２章では航空機・エンジン電動化システムの冗長設計・耐故障設計の課題を抽出する

ため，航空機エンジンの電動化を対象として電動化の効果・貢献を述べ，航空機エンジン

電動化が電動燃料ポンプ，電動可変静翼アクチュエータおよびそれらの電源として発電機

で構成されることを前提として，航空機・エンジンの電動化システム特有の研究の対象と

その技術課題について述べた。 

飛行を続けるために必要な安全性・信頼性設計の対象となる故障モードを整理するとと

もに，耐ジャミング・冗長設計が電動化特有の課題であることを整理し，そのアプローチ

について述べた。安全性・信頼性設計の対象となる電動化システムの故障モードは，機構

部のジャミング，機械部品の疲労・摩耗，電気・電子部品の故障に大きく分類される。疲

労・摩耗には適切なメンテナンスやオーバホールが必要であり，その他は故障を許容する

ための冗長構成が必要である。電気電子部品の冗長設計は一般的となっているが，機構部
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のジャミングと，その対策としての冗長方式は電動化特有の課題として未だ解決されてい

ない。本研究では，その対策として機械機構を使用しない冗長方式と耐ジャミング性を有

する機械機構による冗長方式を研究の対象とした。これらの方式は電動モータ出力の減速

の要否により，機械機構を使用しない冗長方式は減速器が不要な燃料ポンプを，耐ジャミ

ング性を有する冗長機構は減速器が必要な電動アクチュエータをその適用先とした。 

さらに，本論文ではこれらの課題の解決を図りつつ航空機搭載を目的とすることから，

耐ジャミング・冗長設計のアプローチとともに「安全性に基づく冗長性の要求」「航空機

システムの重量増の抑制」「フライトコントロールやエンジン補機の機能要求」を考慮し，

本研究における設計コンセプトとして「部品を少なくすること」「ジャミングが発生する

ポイントをなくすこと」「故障遷移時間を減らすこと」について述べ，燃料ポンプにおけ

る耐ジャミング・冗長設計として「円滑・速やかな切り替えとシステムの簡素化」可変静

翼アクチュエータにおける「突合せ部切り離し部の耐ジャミングとシステムの簡素化」を

技術課題として整理した。 

 

電動燃料ポンプの信頼性向上に関する成果 

第３章ではエンジン電動燃料ポンプの信頼性向上について以下の３点を述べた。 

• 電動モータでワンフェールオペレーショナルを実現し故障遷移時間を意識しない

制御方法の実現方法と試験結果による効果の確認 

• 電動モータのツーフェールセーフを実現するため，永久磁石３相モータにおいて，

回転を続けられる方法の検討と，試験結果による実現性の確認 

• エンジン始動時の発電を前提とする燃料ポンプ用の発電システムにおいて，永久

磁石発電機の優位性をしめし，永久磁石発電機の課題であった内部短絡故障時の

遮断方法を提案することと，試験結果による機能の確認。 

 

技術課題である故障遷移時間の短縮には，切り替えが不要という特徴を有するアクティ

ブ／アクティブ制御が、アクティブ／スタンバイ制御（待機冗長）よりも瞬断回避に適し

ていることを述べた。さらに，アクティブ／アクティブ制御は，正常時には並列冗長系統

がすべて稼働することで負荷分散がはかれ、損失を低減しシステム全体の効率改善に寄与
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する技術であることを示した。電動システムで故障後に瞬断なく冗長性が機能するアクテ

ィブ／アクティブ制御の具体的な実現方法が必要であるため，航空機エンジン電動燃料ポ

ンプでワンフェールオペレーショナル／ツーフェールセーフを実現する故障許容システ

ムとして，２重巻線モータを用いた冗長方式を提案した。この冗長方式では２重巻線モー

タの採用により，電磁的にトルクを突合せることでジャミング箇所をなくすとともに，２

つの巻線の電流を加算して電流サーボにフィードバックすることで，片側が故障すると瞬

時に正常な巻線の電流を２倍に増やすことができるサーボ理論を用いた方式を提案した。

ワンフェールオペレーショナルなアクティブ／アクティブ制御方式による電流制御技術

の実現方法を明示し，試験結果においてその効果を確認した。 

次にフェールセーフシステムの部品点数の低減について考察し，１故障で全系統損失と

なる系並列冗長ではなく，要素並列冗長や部分運転による応急運転の組み合わせで信頼性

を向上させる方法が有用であることを示し，モータの安全性を高めるため１相が故障して

も残りの２相で制御するフェールセーフシステムを提案するとともに，応急運転への制御

切り替えについて試験結果によってその実現性を確認した。さらに，自己遮断／復旧のた

めの回路方式を明示し，実用化に向けた細部のシステム構成を提案した。 

また，燃料ポンプ電動化に不可欠な電源の検討を行い，エンジン始動時の回転数（最高

回転数の 10%）からテイクオフ時の最高回転数までの広い速度範囲で，所要の電力を独立

で発電するために必要な永久磁石発電機の研究について述べた。従来の航空機用発電機は

短絡故障等が発生した場合には界磁電流の制御で，電力遮断をおこなう機能を持っている。

永久磁石発電機の場合は，この遮断機能の代替が課題であった。本研究では永久磁石発電

機に遮断機能を持たせるため，発電停止と同等の機能をもつ中性点遮断方式を研究し，従

来の遮断方式にはない自励／自己遮断を簡素にアナログ的に実現する方法を実験によっ

て実証した。  

 

可変静翼電動アクチュエータの信頼性向上に関する成果 

第４章ではエンジン可変静翼電動アクチュエータについて，アクティブ／アクティブ制

御とともにジャミングを回避するための冗長突き合わせに速度サミング方式を選定し，そ

の実現課題を明らかにした。冗長機構にトルク加算（トルクサミング）を採用すれば，ク

第７図 

第８図 

第９図 

第 10 図 

第 11 図 
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ラッチによる切り離しが必要であるがクラッチ機構自体の信頼性や重量増が問題となる

とともに，最終段にジャミングの課題が残る。一方，速度加算（速度サミング）機構を採

用すれば，機構の上流で発生したジャミングに対してはクラッチ機構なしで運転継続が可

能であるが，一般的な差動ギヤによる速度サミングでは部品が増加するとともに，構成す

るギヤ自体が固着する要因が残るという問題点がある。その解決方法として突合せ機構に，

ボールスクリュウ速度サミング機構を提案した。この機構は出力軸の速度が２つの入力軸

の加算となるようにボールスクリュウで構成するものである。ボールスクリュウのリード

とナットの回転方法を逆回転させて回転／直動変換を行うことにより従来速度サミング

機構として用いられた差動ギヤを介さない機構であり，簡素で信頼性が高く，ギヤのジャ

ミングの回避・分離を完全に達成する方式として提案した。システム実用化に向けた課題

である速度サミング方式においてモータがトルク喪失を起こした場合の制御方法につい

て，一般的な機械摩擦ブレーキ式を用いず，簡素な回生制動による保持にて速度サミング

アクチュエータの制御が可能であることを示した。並列冗長動作と１故障時動作では制御

ゲインの変更が必要であるため，自動ゲイン変更を行うロジックを提示し，実験によって

速度サミングアクチュエータを実証した。 

 

第２節 成果の波及効果 

本論文は，航空機エンジンにかかる機器を対象に電動化における信頼性向上にかかる研

究成果について述べた。これらの成果は，航空機エンジンだけではなく他の航空機システ

ムの電動化にも貢献する技術である [104] [105]。電動モータのワンフェールオペレーショ

ナル，ツーフェールセーフは電動モータを使うすべての電動機器に応用が可能であると考

える。また，スタータジェネレータのモータリング用の制御としての応用や，電動アクチ

ュエータから生ずる回生電力をエンジンで消費させるためのモータリング時に信頼性を

高める手法としての適用も可能である。電動アクチュエータの速度サミング機構はエンジ

ンの可変静翼用アクチュエータだけではなく，フライトコントロール用の舵面アクチュエ

ータにも応用可能な機構である。また，PMG 発電機の適用は，エンジン補機の電源だけ

ではなく大電力化において必要とされる低圧軸発電用の発電機など広速度範囲発電にも

応用されることが期待される。 
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第３節 今後の課題 

全５章にわたり，航空機・エンジン電動化システムの信頼性向上について述べた。本論

文にて耐ジャミング・冗長設計にかかる提案を行い，また実験による機能実現の実証をお

こなった。これらの成果は今後実際の航空機・エンジンに搭載されて実証される必要があ

る。 

電動燃料ポンプの信頼性向上の具体的方法として，2 重巻線モータによる冗長・耐故障

設計を提案したが，航空機搭載の実証には，実インバータで発生した実故障で機能の有効

性を実証する必要がある。そのためには要素ごとの設計を経て総合的なインバータ機能と

してインテグレートされた上での精度やばらつきなどを考慮した実用設計が必要であり，

他の制御装置・監視装置との連携についてもインタフェースを整理し，システム上の干渉

や齟齬がないように十分な配慮し，設計検証される必要がある。具体的な運転を重ねなが

ら，定常・非定常・設計条件内外などの実データによる冗長設計や耐故障設計の確からし

さを検証していく必要がある。また，実際の燃料吐出を行いながらの冗長切り替えなどの

影響について評価を行うため，実制御のパラメータ，応答を設計したうえでフェールオペ

レーショナル，フェールセーフを実証する必要がある。 

併せて，電動燃料ポンプ用の発電機の遮断システムについても，航空機搭載の実証には，

実発電機で発生した実故障で機能の有効性を実証し，検出手法の精度やばらつきなどを考

慮した実用設計が必要であり，負荷側の影響についてもインタフェースを整理し，システ

ム上の干渉や齟齬がないように十分な配慮し，設計検証される必要がある。 

可変静翼電動アクチュエータの信頼性向上は電動モータの課題を踏まえながら，ジャミ

ング耐性について，機械機構に対する環境条件や使用条件の限界等について評価を行いそ

の上で故障許容を達成するに条件とともに，劣化の進行がアクティブ／アクティブ状態で

も評価，診断できるような検討を行っていく必要がある。実用試験における実環境やばら

つきを含めたロジックの検証を経て，実用上の課題を抽出する必要がある。 
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