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はじめに

日本語版 A IM（ Aeron au t i c a l  In fo rma t ion  M anu a l）( 1 )  の第１１章「情

報および資料」に ルール・オブ・サムの記載がある．フライトに必要

な 様 々 な 数 値 を パ イ ロ ッ ト が 飛 行 中 に 暗 算 で き る よ う に し た ， 知 恵

の集合と考えられる．同様の ルール・オブ・サム は海外のパイロット

向けハンドブック ，国内外の フライトスクール関連ウェブ ，フライト

関連 Q& A などで 見られるが ，民間伝承のように様々な亜種 ルール が

存 在 し ， 加 え て ル ー ル の 結 果 だ け が 示 さ れ て い て 根 拠 が 示 さ れ て い

ない ことが多い．おそらく，ルールが提唱された当時は何らかの根拠

が 示 さ れ て い た も の の ， 長 年 伝 承 さ れ て い く う ち に 根 拠 が 伝 承 さ れ

ず結果だけが残ったものと推察される．通常，ルール には速度範囲や

高 度 範 囲 な ど の 適 用 範 囲 が あ る の で ， 範 囲 を 超 え て 適 用 す る と 結 果

を誤る可能性がある．そこで本論では，これらのルール・オブ・サム

に 理 論 的 な 根 拠 を 与 え ， ル ー ル の 予 測 精 度 を 検 証 す る こ と を 目 的 と

する ．様々な亜種ルールのすべてを検証するのは不可能に近いので ，

主として日本語版 A IM に記載のルールを対象と する．日本語版 AI M
では 50 件ほどのルールが紹介されているが，以下の本論では導出が

自明ではない 1 5 件のルールを 検証対象とした ．ルール R0 6 と R 07 は

日本語版 A I M に 記載がない が，ルール R08， R0 9 の導出に必要とな

る ル ー ル で あ る の で 本 論 文 の 検 証 対 象 と し た ． ル ー ル の 予 測 誤 差 は

原則と して，定義式（理論式）に対する 相対誤差で評価する ．ただし

温度 に関してはケルビン，セ氏，華氏のどのスケールで評価するかに

よ っ て 相 対 誤 差 の 大 き さ が 変 わ っ て し ま う た め 絶 対 誤 差 で 評 価 す る．

様 々 な ル ー ル を 解 析 し た 結 果 ， ル ー ル の ほ と ん ど は 理 論 解 に 対 す る

線形近似であり，予測精度 10 % 程度の範囲で暗算できるよう に考え

られたルール となっていることがわかった．

本論

以下 ではルールを  R01 ,  R02 ,  …  のように 番号づけする．

ルール・オブ・サムの導出と予測精度の検証

［ ］1ルール・オブ・サムの導出と予測精度の検証



R01 :  メートルからフィート

「 3 倍してその 10 % を加える」 ( 1 )

メートル m からフィート f t への換算定義式は  f t  =  m  /  0 . 304 8  であ

る．変形すると f t  ≈  m ×3 . 280 84  ≈  m ×3 . 3  =  (m ×3) × (1 +0 .1 )  となり，こ

れがルール R01 である ．この近似式の精度は高く ，もとの定義式 に

対して相対誤差  0 .6%  以内である ．

R02 :  km/ h から k t
「数値を半分にしてその 1 0%  を加える」 ( 1 )

毎 時 キ ロ メ ー ト ル  km/h  か ら ノ ッ ト  k t  へ の 換 算 式 は  [k t ]  =  
[km/h ]  /  1 .8 52  である ．単位  km/ h  部分の数値を x とおき ，この換算

式を変形すると，

𝑥𝑥
1.852 =

𝑥𝑥
2 × (1 − 0.074) =

𝑥𝑥
2 (1 − 0.074)−1 ≈ 𝑥𝑥

2 (1 + 0.074) ≈ 𝑥𝑥
2 (1 + 0.1) (1 )

ここで ， ( 1–0 .07 4) – 1 部分に対して付録式  ( a3 )  の線形近似 を適用し，

加 え て 最 後 の 部 分 で は  0 . 074  を  0 .1  と 近 似 し た ． こ の 式  ( 1 )  が ル

ール R 02 の根拠である．この近似式の精度は相対誤差  2%  以内であ

り，実用上は十分な精度と考えられる．  

R03 :  旋回半径

(a )「 25 °  バンク角の旋回半径は  (GS /60) 2  ÷  9」 ( 1 )

(b )「 25°  バンク 時の旋回半径 は  (分速  nm )  –  2」 ( 1 )

( c )「 25 °  バンク 時の旋回半径 は  (マッハ 数 )× 10  –  2」 ( 1 )
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図 1 ルール R0 3（対地速度と 旋回半径 ）の近似精度 ．
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重 力 加 速 度  g  [m/ s 2 ]  の 環 境 下 で 質 量  𝑚𝑚  [k g ]  の 機 体 が 対 地 速 度  𝑉𝑉 
[m / s ]，バンク角  𝜙𝜙 [ ° ]，半径  𝑅𝑅 [m ]  で 水平定常旋回しているとき，揚

力  𝐿𝐿 [N ]，重力  𝑚𝑚g [ N]，遠心力  𝑚𝑚𝑉𝑉2/𝑟𝑟 [ N]  の釣り合いの式は

𝐿𝐿 cos 𝜙𝜙 = 𝑚𝑚g（鉛直方向）， 𝐿𝐿 sin 𝜙𝜙 = 𝑚𝑚𝑉𝑉2/𝑅𝑅（水平方向） (2 )

これを旋回半径  𝑅𝑅 について解くと

𝑅𝑅 = 𝑉𝑉2

g tan 𝜙𝜙 (3 )

こ の 問 題 で は バ ン ク 角  𝜙𝜙  が  2 5°  と 固 定 さ れ て い る の で ， あ と は 左

辺の 半 径  𝑅𝑅  と 右辺 の 対 地 速度  𝑉𝑉  の関 係を 導 けば よ い． まず ， 左辺

の  𝑅𝑅  を  nm  の 単 位に ，右 辺 の  𝑉𝑉  を  k t  の単 位に 換 算 し， 両辺 の換

算係数と定数とを右辺にまとめると，  

𝑅𝑅 [nm] = 1
8.88 (𝑉𝑉 [kt]

60 )
2

≈ 1
9 (𝑉𝑉 [kt]

60 )
2

(3 ) '

これがルール  R 03 (a )  で，数値 8 .8 8 を 9 と丸めたことによる近似

の相対誤差は 1 % 程度であり，十分な精度である．

な お ， こ の 単 純 な つ り 合 い の 式  (2 )  は 無 風 状 態 で 考 え た 式 で あ る

ので，ここでは対地速度（ GS）と真対気速度（ TAS）は等しい．

式  (3 )  や  ( 3 ) '  に示されるように，旋回半径は旋回速度の 2 次関数

であるが ， 飛行 操 縦中に ル ール  R 03 - ( a )  を 計算する の は難しい ．そ

れで暗算しやすい ルール R 03- (b )  が生み出された も のと 推察される．

図 1 に理論値（実線），ルール  R0 3- (a )（破線），ルール  R0 3- (b )（ 2
点鎖線）を示す．図の横軸は旋回速度（対地速度） 𝑉𝑉 [ k t ]，縦軸は旋

回半径  𝑅𝑅 [ nm]  である．ルール  R03 - (b )  を用いて，相対誤差  10 % 程
度以内で近似できるのは ，速度範囲  170 –42 0  k t  に限られる ．この速

度範囲から判断し て， ルール R 03 - ( b )  はターボプロ ップ機・ターボ

ファン機向けのルールと 考えられる ．

最後にルール R0 3 - ( c )  であるが， あとで考察する ルール  R1 2  を用

いると，ルール  R 03- (b )  から  R03 - ( c )  を導くことができる．

［ ］3ルール・オブ・サムの導出と予測精度の検証



R04 :  S t and ar d  ra t e  t u r n のバンク角

( a )「 (B an k  [ ° ] )  ≈  TAS  /  10  +  7（ TAS 200  [ k t ]  以下のとき）」 ( 1 )

(b )「 (B ank  [ ° ] )  ≈  TAS  /  10  +  10（ TAS 200  [ k t ]  以上のとき）」 ( 1 )

(1 )  バンク角            (2 )  バンク角の相対誤差

角 速 度  𝜔𝜔  [ r ad / s ]  と 関 係 式  𝑉𝑉 = 𝑅𝑅𝜔𝜔  を 使 っ て 式  ( 2 )  を 書 き 換 え る

と，

𝐿𝐿 cos 𝜙𝜙 = 𝑚𝑚g（鉛直方向）， 𝐿𝐿 sin 𝜙𝜙 = 𝑚𝑚𝑉𝑉𝜔𝜔（水平方向） (2 ) '

式  (2 ) '  を 𝜙𝜙 について解くと，

𝜙𝜙 = tan−1 (𝑉𝑉𝜔𝜔
g ) [rad] (4 )

式  (4 )  は  (𝑉𝑉𝜔𝜔/g) < 1 のとき，付録式  ( a4 )  のように近似できるので， 

𝜙𝜙 ≈  𝑉𝑉𝜔𝜔
g  [rad] (4 ) '

こ こ で 級 数 展 開 の 条 件  (𝑉𝑉𝜔𝜔/g) < 1  を 確 認 す る ． ま ず ， 標 準 旋 回

s t an da rd  ra t e  t u r n では 1 秒間に 3 °  旋回するので，標準旋回の角速度

は  𝜔𝜔 = 3 °/s ≈  0.052 rad/s  である ．対地 速度 200  k t の と き 𝑉𝑉 = 200 kt ≈
 103 m/s なので，𝑉𝑉𝜔𝜔/g ≈  103 × 0.052/9.8 ≈  0.5 <  1 となって，式  (4 )  の
級数展開の条件を満たすことを確認できた ．

ルール  R 03  と同様，式  (4 )  は無風状態で考えた式であるので，こ

こでは対地速度（ GS）と真対気速度（ TAS）は等しい．
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図 2 ルール R0 4（対地速度とバンク角）の近似精度．
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図 2 ルール R0 4（対地速度とバンク角）の近似精度．

さて，式  (4 ) '  の左辺の角度  𝜙𝜙 と右辺の角速度  𝜔𝜔 の単位を  r ad（ラ

ジ ア ン ） か ら  °（ 度 ） に 変 換 し て も ， 式  (4 ) '  の 関 係 は 変 わ ら な い ．

速度  𝑉𝑉 の単位 を  k t  から  m / s  に変換する係数は 0 .51  なので，標準

旋回  𝜔𝜔 = 3 °/s のときのバンク角  𝜙𝜙 [°] は

𝜙𝜙 [°] ≈
(𝑉𝑉 [kt]) × 0.51 × (3 [°/s])

9.8 [m/s2] ≈ 3
20 × (𝑉𝑉 [kt]) = 𝑉𝑉

10 + 1
20 × 𝑉𝑉 (4 )"

ここで式  (4 )"  の右辺第 2 項にのみ  𝑉𝑉 = 140 kt を入れて式変形すると， 

𝜙𝜙 [°]  ≈  𝑉𝑉
10 + 7 (5 a )

また，式  ( 4 ) "  の右辺第 2 項にのみ  𝑉𝑉 = 200 kt を入れて式変形すると，

𝜙𝜙 [°]  ≈  𝑉𝑉
10 + 10 (5b )

これらの式  ( 5a ) ,  ( 5b )  が，ルール R 0 4- (a ) ,  - ( b )  の根拠と考えられる．

式  (5 a )  と (5 b )  はそれぞれ，対気速度  1 40  k t  と  2 00  k t  付近で予測

精 度 が 良 く な る こ と が 期 待 さ れ る が ， 速 度 の 大 き い ほ う で は 式  ( 4 ) '  
の 線 形 近 似 に よ る 誤 差 が 大 き く な る た め ， 必 ず し も 期 待 ど お り と は

ならない．

図 2 にルール R0 4 の近似精度を示す．横軸は対地速度，図 2-  (1 )  の
縦軸はバンク角，図 2- (2 )  の縦軸は 理論値に対する相対誤差である．

図 2 - ( 1 )  には式  ( 4 )  の理論値 を実線で ，式  (5 a )  のルール R0 4- ( a )  を
破線で ，式  ( 5b )  のルール  R0 4- (b )  を 2 点鎖線で，それぞれ示す．ル

ール  R04 - (b )  は  190– 370  k t  の範 囲 で は ル ール  R04 - ( a )  より も 精 度

が高いが ，それ 以 外の速度 範囲で は ルール  R 04 - ( a )  の ほうが精 度が

よい．ル ール  R 04 - ( a )  の 近似精度 は 図の横軸 に示す 速 度範囲に おい

て  1 0%  程度以内である．

ルールの予測精度が相対誤差 で 10 %  のとき ，例えば取るべきバン

ク角が  25°  であれば ，式  (5 a )  から予測されるバンク角は  22 . 5°  か
ら 27 .5°  の誤差範囲内にあることになる．

R05 :  ある高度での標準気温

「フライトレベル の数値を 1 0 で割 り –2 を掛けて 15 を加える」 ( 1 )

標準大気 ( 2 )の平均海面上での気温は 15  °C  で，高度に対する気温減

率は  –6 .5  K /km である．気温減率 を  k f t（キロフィート）単位で表す

と  – 1 .9 8  K/k f t  ≈  – 2  K/k f t  となるので， ルール  R05  は気温減率 の定

義 を 計 算 し や す い よ う に 言 い 換 え た も の と 言 え る ． な お  1 .98  を  2  
と丸めたことによる絶対誤差は高度によって異なるが，高度  33 ,00 0  
f t  以下の全高度域で  1  K  (1  °C )  未満である．

［ ］5ルール・オブ・サムの導出と予測精度の検証



R06 :  高度による気圧変化

「 10 00  f t  ごとに  1  i n Hg  変化」

ルール R0 6 を明文化した資料を和文では見つけることができなか

ったが，国交省の航空従事者等学科試験問題にも出題される ，よく知

られているルールである．

標 準 大 気 に お け る 気 圧  𝑝𝑝  [P a]  の 高 度  𝑍𝑍  [m ]  に 対 す る 変 化 は 次 式

で表される ( 2 )．

𝑝𝑝(𝑍𝑍)
𝑝𝑝0

= [1 + 𝛽𝛽
𝑇𝑇0

𝑍𝑍]
− g

𝑅𝑅𝑅𝑅 (6 )

ここで，重力加速度  g = 9.8 m / s 2，空気の気体定数  𝑅𝑅 = 287 J / kg / K，気

温減率  𝛽𝛽 = −0.0065 K /m，平均海面上での気圧  𝑝𝑝0 と気温  𝑇𝑇0 がそれぞ

れ  𝑝𝑝0 = 101.3 kPa  と  𝑇𝑇0 = 15 ℃ = 288 K  で あ る ． 本 来 の 定 義 式 で は 平 均

海面からの 高度 Z  ではなく，重力ポテンシャルの等値面としてのジ

オポテンシャル高度 H が使われるが，ほぼ対流圏となる高度  10  k m  
以下では Z と H の数値の違いは  0 .1%  程度であることから，ここで

は高度 Z を用いる． 式  (6 )  の括弧の中の項が  𝛽𝛽𝑍𝑍/𝑇𝑇0 < 1 であること

を利用して，式  ( 6 )  に対して付録  ( a3 )  の線形近似を適用すると，

𝑝𝑝(𝑍𝑍)
𝑝𝑝0

 ≈  1 + 𝛽𝛽
𝑇𝑇0

(− g
𝑅𝑅𝛽𝛽) 𝑍𝑍 (6 ) '
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図 3 ルール R0 6（圧力の高度変化 ）の近似精度
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オポテンシャル高度 H が使われるが，ほぼ対流圏となる高度  10  k m  
以下では Z と H の数値の違いは  0 .1%  程度であることから，ここで

は高度 Z を用いる． 式  (6 )  の括弧の中の項が  𝛽𝛽𝑍𝑍/𝑇𝑇0 < 1 であること

を利用して，式  ( 6 )  に対して付録  ( a3 )  の 線形近似を適用すると，

𝑝𝑝(𝑍𝑍)
𝑝𝑝0
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𝑇𝑇0
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こ こ で 圧 力  p  に  i nHg  単 位 の 数 値 を ， 高 度  𝑍𝑍  に キ ロ フ ィ ー ト  k f t  
単 位 の 数 値 を 入 れ ， 物 理 定 数 と 単 位 換 算 係 数 を 代 入 し て 簡 略 化 す る

と，

𝑝𝑝(𝑍𝑍) [inHg] = 29.92 × (1 − 0.036 × 𝑍𝑍 [kft])  ≈  29.92 − 1.08 × 𝑍𝑍 (6 )"

式  (6 )"  は大気圧が「 100 0  f t  ごとに  1 .08  in Hg  変化する」ことを示

していて， ルール R0 6 の「 1 000  f t  ごとに  1  i n Hg  変化する」と比べ

ると 違いが大きい．  
図 3 に式  (6 )  の 理論値（実線），ルール R0 6  （破線），式  ( 6 ) '  の線

形近似式（ 2 点鎖線）を示す．図の横軸は気圧  𝑝𝑝 [ i n H g ]，縦軸は高度  
𝑍𝑍 [k f t ]  である．図 3 から一目して，ルール R0 6 を適用してよいのは

10 ,0 00  f t  程度以下の高度に 限られることがわかる．具体的な数値で

言い換えると，高度  1 0 ,0 00  f t  以下であればルール  R 06  の相対誤差

は  3 % 程度以内に収まる．

式  (6 )"  とルール R06 をスプレッドシート上で（紙面の都合でスプ

レ ッ ド シ ー ト は こ こ に は 示 さ な い ） 精 度 検 証 し て み る と ， 低 高 度 の  
𝑍𝑍 < 2000 ft では式  ( 6 ) "  の近似精度がより良く，𝑍𝑍 > 2000 ft ではルール  
R06 の近似精度が より良い．

実は次に示すルール  R 07  においても，解析的に求めたルールより

も 暗 算 し や す い 数 値 に 丸 め た ル ー ル の ほ う が ， よ り 広 い 高 度 範 囲 に

適用 できるルールとなっている ．

R07 :  標準大気のもとで TAS の計算

「上昇 1 000  f t  ごとに C AS  (または I AS)  を 2 % 増しにすると TAS」
( 3 , 4 )
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図 4 ルール R0 7（ CAS から TAS）の近似精度 ．
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標 準 大 気 に 対 す る 高 度  𝑍𝑍 [m]  と 大 気 圧  𝑝𝑝 [Pa]  の 関 係 式  (6 )  に 対 し

て，完全気体の状態方程式  𝑝𝑝 = 𝜌𝜌𝑅𝑅𝑅𝑅 を適用すると，高度  𝑍𝑍 [m] と空気

密度 𝜌𝜌 [kg/m3] の関係を導くことができる ( 2 )．

𝜌𝜌0
𝜌𝜌(𝑍𝑍) = [1 + 𝛽𝛽

𝑅𝑅0
𝑍𝑍]

g
𝑅𝑅𝑅𝑅+1

(7 )

こ こ で  𝜌𝜌0  は 平 均 海 面 上 に お け る 空 気 密 度 で 𝜌𝜌0 = 1.225 [kg/m3]  で あ る．

これに真対気速度 TAS と等価対気速度 EAS の関係を適用すれば

ここで ，校正対気速度 C AS と等価対気速度 E AS がほぼ等しいと仮定

する．この仮定の是非は後で論じる．さらに校正対気速度 C AS と指

示対気速度 IAS がほぼ等しいと仮定すれば （ CAS と I AS の差はおよ

そ  3 % 程度以内と考えられる ( 4 )），  

TAS
CAS (or IAS)  ≈  TAS

EAS (9 )

式  (8 )  に式  ( a3 )  の線形近似を適用して式  (9 )  を用いると，

TAS
CAS (or IAS)  ≈  1 + 𝛽𝛽

𝑅𝑅0

1
2 ( g

𝑅𝑅𝛽𝛽 + 1) 𝑍𝑍 (10 )

右辺に物理定数を代入し，高度  𝑍𝑍 を  m  から  k f t  に単位換算すると，

TAS
CAS (or IAS)  ≈  1 + 0.015 × (𝑍𝑍 [kft])  ≈  1 + 0.02 × (𝑍𝑍 [kft]) (10 ) '

式  (10 ) '  がルール R07  の根拠と考えられる．

図 4 に 理 論 式  (8 )  と 近 似 式  ( 10 ) '  の 比 較 を 示 す ． 図 の 縦 軸 は  k f t  
単位の高度 を， 横 軸は  TAS/E AS  を 示す．ここ で記号  /  は割 り算 の

意味 であり  o r  の 意味ではない．また，ここでは TAS/ EAS  ≈  TAS/CAS  
≈  TAS/ I AS  を仮定 する．図中の実線 が式  ( 8 )  の理論式を表す．近似

式  (10 ) '  のうち係数 1 . 5%  の結果（ 1 .5 % ルール）を 2 点鎖線で，係

数  2 % の結果（ 2 % ルール）を破線で，それぞれ図中に示す．破線が

ルール R 07 である．高度  1 0 ,0 00  f t  程度より低いところでは  1 .5 % ル
ールの近似精度が より良いが，図 4 から分かるように，すべての高

度域にわたって理論値をよく近似 す るのは  2 % ルールのほうである．

校正対気速度  C A S と等価対気速度  EAS  が等しいという仮定をお

かず に（ E AS を計算して），スプレッドシート上で  IAS  =  1 00 ,  200 ,  

TAS
EAS = √

𝜌𝜌0
𝜌𝜌 = [1 + 𝛽𝛽

𝑅𝑅0
𝑍𝑍]

1
2( g

𝑅𝑅𝑅𝑅+1)
(8 )
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式  (10 ) '  のうち係数 1 . 5%  の結果（ 1 .5 % ルール）を 2 点鎖線で，係

数  2 % の結果（ 2 % ルール）を破線で，それぞれ図中に示す．破線が

ルール R 07 である．高度  1 0 ,0 00  f t  程度より低いところでは  1 .5 % ル
ールの近似精度が より良いが，図 4 から分かるように，すべての高

度域にわたって理論値をよく近似 す るのは  2 % ルールのほうである．

校正対気速度  C A S と等価対気速度  EAS  が等しいという仮定をお

かずに（ E AS を計算して），スプレッドシート上で  IAS  =  1 00 ,  200 ,  

TAS
EAS = √

𝜌𝜌0
𝜌𝜌 = [1 + 𝛽𝛽

𝑅𝑅0
𝑍𝑍]

1
2( g

𝑅𝑅𝑅𝑅+1)
(8 )

300  k t  の 3 ケースに対してルール  R 07  の予測精度を調べ ると，全高

度域に対して相対誤差  5 % 程度以内 という結果 であった ．この誤差

には，式  (8 )  を線形近似したことによる 誤差と，C AS が E AS に等し

いと 仮定したことによる 誤差の，両方の誤差が含まれる．

高度  30 ,00 0  f t  で IAS  =  300  k t  の場合 （飛行 マッハ数  0 .8  程度）， 
EAS  は  C AS より  6%  程度小さく なり， EAS =  C AS の仮定が妥当と

は言い難い ．ところが E AS が C A S に等しいとすること による 誤差

は，線形近似による誤差を打ち消す方向に働く ．この ため EAS が C AS
に 等 し い と 仮 定 す る こ と に よ り ， ル ー ル  R 07  の 予 測 精 度 は 上 述 の

「全高度域に対して相対誤差  5 % 程度以内」よりも 改善される．

R08 :  標準大気のもとで TAS の計算

「上昇中， IA S 一定では TAS の増加は  ( 7  k t )  /  ( 1 ,0 0 0  f t )」 ( 1 )

さて， 式  ( 10 )  からは  TAS  と  CAS（または I AS）との相対的な関

係しか分から ない．ルール R 08  の  7  k t  という 具体的な数値を出す

ためには  IAS  の数値 を具体的 に指定する 必要がある ．そこで スプレ

ッドシート上 に高度と 速度（ I AS）とをパラメタとする表をつくり グ

ラフ化 する． 結果を図 5 に示す．図の横軸は TAS，縦軸は  k f t  単位

の高度であ る．図 中に I AS  =  200 ,  25 0 ,  30 0  [ k t ]（ KI AS  =  Kno t s - Ind ica t ed  
Ai r  Sp eed）をパラメタと する曲線を示す．実線が式  ( 8 )  にもとづく

理論値，破線がル ール  R08  である． 理論値の計算に あたって ， I AS
と CAS は等しいと仮定したが， E AS は CAS（ ≈  IA S）から 計算によ

り求めた． 指示対気速度 2 00  K IAS  は高度 1 6 ,0 00  f t  で飛行マッハ数  
0 .4  程度， 300  K I AS  は高度 3 2 ,0 00  f t  で飛行マッハ数  0 .8  程度とな

る の で ， グ ラ フ の 表 示 範 囲 は お お よ そ タ ー ボ プ ロ ッ プ 機 か ら タ ー ボ

ファン機の巡航速度域となる ．

図 5 より，ルール（破線）と理論値（実線）とは高速・高高度側で

はよく一致するが ，低速・低高度側ではあまり一致しない ．このこと
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図 5 ルール R0 8（ I AS 一定時の TAS 変化）の 近似精度 ．
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からルール  R08  はターボファン機に適したルールと考えられる．高

度  1 0 ,0 00  f t  以上 で誤差評価をおこなうと， 20 0 ,  2 50 ,  300  KI AS  のそ

れぞ れの 場合 に対 して ルー ル  R0 8  の相 対誤 差 は 10 % 以内 ， 6 % 以
内， 3%  以内であ った．  

R09 :  標準大気のもとで TAS の計算

「上昇中， Mach  N o .  一定では TAS の減少は  (2  k t )  /  ( 1 ,00 0  f t )」 ( 1 )

マッハ数  𝑀𝑀，真対気速度  TAS，音速  𝑎𝑎 の関係式は  TAS = 𝑀𝑀 × 𝑎𝑎 であ

り，音速は絶対温度  𝑇𝑇 [K ]  の関数として 𝑎𝑎 = √𝛾𝛾𝛾𝛾𝑇𝑇 と計算できる．こ

こ で  𝛾𝛾 = 1.4  は 空 気 の 比 熱 比 ， 𝛾𝛾 = 287  [ J / kg / K]  は 空 気 の ガ ス 定 数 で

ある．高度  𝑍𝑍 とともに気温が変化するので，気温の関数である音速

が変化し，マッハ数を一定に保つと  TAS  が変化する．スプレッドシ

ー ト 上 に 高 度 と マ ッ ハ 数 と を パ ラ メ タ と す る 表 を つ く り グ ラ フ 化 す

ると図 6 となる．図 6 の横軸は  1 ,00 0  f t  ごとの  TAS  の変化量  Δ
TAS を  k t  単位で表し，縦軸は  k f t  単位の高度を表す．図 6 より  TAS  
の変化量が  −2  k t  /  1 , 000  f t  となる のはマッハ数  0 . 8  で高度  20 , 000 –
30 ,0 00  f t  を 飛 行 す る 場 合 で あ る こ と が わ か る ． し た が っ て ル ー ル  
R09  は タ ー ボ フ ァ ン 機 に 対 す る ル ー ル で あ り ， 飛 行 マ ッ ハ 数 が  0 .4  
程度のターボプロップ機にこのルールを適用してはならない．
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図 6 ルール R0 9（マッハ数一定時の TAS 変化）の 近似精度．
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からルール  R08  はターボファン機に適したルールと考えられる．高

度  1 0 ,0 00  f t  以上 で誤差評価をおこなうと， 20 0 ,  2 50 ,  300  KI AS  のそ

れぞ れの 場合 に対 して ルー ル  R0 8  の相 対誤 差 は 10 % 以内 ， 6 % 以
内， 3%  以内であ った．  

R09 :  標準大気のもとで TAS の計算

「上昇中， Mach  N o .  一定では TAS の減少は  (2  k t )  /  ( 1 ,00 0  f t )」 ( 1 )

マッハ数  𝑀𝑀，真対気速度  TAS，音速  𝑎𝑎 の関係式は  TAS = 𝑀𝑀 × 𝑎𝑎 であ

り，音速は絶対温度  𝑇𝑇 [K ]  の関数として 𝑎𝑎 = √𝛾𝛾𝛾𝛾𝑇𝑇 と計算できる．こ

こ で  𝛾𝛾 = 1.4  は 空 気 の 比 熱 比 ， 𝛾𝛾 = 287  [ J / kg / K]  は 空 気 の ガ ス 定 数 で

ある．高度  𝑍𝑍 とともに気温が変化するので，気温の関数である音速

が変化し，マッハ数を一定に保つと  TAS  が変化する．スプレッドシ

ー ト 上 に 高 度 と マ ッ ハ 数 と を パ ラ メ タ と す る 表 を つ く り グ ラ フ 化 す

ると図 6 となる．図 6 の横軸は  1 ,00 0  f t  ごとの  TAS  の変化量  Δ
TAS を  k t  単位で表し，縦軸は  k f t  単位の高度を表す．図 6 より  TAS  
の変化量が  −2  k t  /  1 , 000  f t  となる のはマッハ数  0 . 8  で高度  20 , 000 –
30 ,0 00  f t  を 飛 行 す る 場 合 で あ る こ と が わ か る ． し た が っ て ル ー ル  
R09  は タ ー ボ フ ァ ン 機 に 対 す る ル ー ル で あ り ， 飛 行 マ ッ ハ 数 が  0 .4  
程度のターボプロップ機にこのルールを適用してはならない．
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図 6 ルール R0 9（マッハ数一定時の TAS 変化）の 近似精度．

R10 :  TAS  の計算

(a )「 TAS ≈  (F l ig h t  l ev e l )÷2  +  IAS」 ( 1 )

(b )「 TAS ≈  (Al t i t u de  [ f t ] )÷300  +  I AS」 ( 1 )

ルール  R 07  の式  (10 ) '  より

TAS ≈  IAS + 0.02 × (𝑍𝑍 [kft]) × IAS (10 )"

であるので， 式  ( 10 ) "  右辺第 2 項の  IAS  を 2 50  k t  に取ればフライ

トレベルルール  R 10- ( a )  が得られ ，同  IAS  を約  1 70  k t  に取れば ア

ルティテュードルール  R10 - (b )  が得られる．式  (1 0 ) "  にはいくつか

の 種 類 の 誤 差 が 同 時 に 含 ま れ る の で ， こ れ ら の ル ー ル の 予 測 誤 差 は

必ずしも  2 50  k t  と  1 70  k t  で最小となるわけではない． スプレッド

シ ー ト 上 で よ り 詳 し く 調 べ て み る と ， 理 論 値 と の 誤 差 が 最 も 小 さ く

なるのは，フライトレベルルール  R 10- ( a )  においては  280  k t，アル

ティテュード ルール  R1 0- (b )  においては  175  k t  のときであった．

このときの近似状況を図 7  に示す．図中でルール（破線または２点

鎖線）と理論値（実線）がよく一致しているところではルールの近似

精度が良く，離れているところではルールの近似精度が悪い．

フ ラ イ ト レ ベ ル ル ー ル  R 10 - ( a )  は  FL1 40  以 上 の 高 度 に お い て ，

IAS  =  28 0  k t  の理論値をよく近似するものの， IAS  =  1 75  k t  の理論値

からは外れる．高 度範囲  14 ,00 0–3 3 , 000  f t  におい て， 高度変化にと

もなうマッハ数変化を考慮するとき， I AS  =  280  k t  は飛行マッハ数  
0 .55 –0 . 79  に 相 当 す る ． こ れ ら の こ と か ら フ ラ イ ト レ ベ ル ル ー ル  
R10- ( a )  はターボファン機に適するルールと考えられる．

ア ル テ ィ テ ュ ー ド ル ー ル  R10 - (b )  は ， FL 140  以 下 の 高 度 に お い て

は， IAS  =  1 75  k t  の場合も  IAS  =  2 80  k t  の場合も理論値をよく近似

できる．その近似精度は どちらの速度に対しても  5 %  程度以下であ

る． また速度を  I AS  =  175  k t  に限れば，すべての高度範囲に対して

相対誤差およそ  5 % 以下で理論値 を近似できる．高度範囲  0–2 8 ,0 00  
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図 7 ルール  R1 0（ I AS 一定時の TAS 変化）の 近似精度 ．
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f t  において，高度変化にともなうマッハ数変化を考慮するとき，I AS  
=  17 5  k t  は飛行マッハ 数  0 .27 –0 . 4 6  に相当する．このことから フラ

イトレベルルール  R10 - ( b )  はターボプロップ機に適 するルールと考

えられる．

R11 :  R am r i s e  t em pe ra t u r e
「 (R am r i s e  t em pe r a tu re  [ ° C] )  ≈  (Mach  N o . ) 2÷2 ×100」 ( 1 )

圧縮性流体力学の結論から，絶対温度  K（ケルビン）で表した全温

度  𝑇𝑇T と静温度  𝑇𝑇S の間には ，等エントロピ関係式

𝑇𝑇T = 𝑇𝑇S × [1 + 𝛾𝛾 − 1
2 𝑀𝑀2] (11 )

が成り立つ．ここで  𝛾𝛾 = 1.4 は空気の比熱比， 𝑀𝑀 はマッハ数である．

ラム上昇温度は式  ( 11 )  の第 2 項  𝑇𝑇S × (𝛾𝛾 − 1) × 𝑀𝑀2/2 を指すので，ルー

ル  R 11  が厳 密に 成立 する とき は  𝑇𝑇S × (𝛾𝛾 − 1) = 100  であ る． この とき  
𝑇𝑇S = 250 [K] = −23 [℃] となり，標準大気の場合，高度  1 2 ,00 0  f t  に相当

する． したがって ルール  R 11  の近似誤差は高度  12 , 000  f t  から離れ

るについて悪くなる．

マッハ数が大きくなるとラム上昇温度の絶対量が増えるので，マッ

ハ数の大きな 側で絶対誤差が大きくなる．具体的には 高度 3 3 ,0 00  f t  
以下において， マッハ数  0 . 4  のときは絶対誤差  1  ° C  程度で近似で

きるが，マッハ数  0 .8  のときは， 絶対誤差  5  °C  程度となる．

R12 :  飛行距離

「 1 分間に進出する a i r  d i s t an ce  [n m ]  はマックナンバーの 10 倍」( 1 )

飛行距離は対地速度 GS で，マックナンバー（マッハ数）は真対気

速度 TAS で，それぞれ決まるので， マッハ数 から飛行距離を概算す

るルール R1 2 は， 風向風速を無視して考えていることになる．

さて， マッハ数  M = TAS /  a  の分母となる音速  a  は気温によって

変化し，気温は高度によって変化するので，同じ対地速度であっても

マッハ数は高度により変化する．ルール R1 2 を調べてみると，結果

的に 25 , 000  f t  付近で 予測精度がよくなる ことが わかったので ，以下

では 25 , 000  f t を基準に考える．標準大気の  2 5 ,0 00  f t  における 気温

は  – 35  °C  で，このときの音速は  a  =  310  m/s  である．このとき ， 1
分 間 の 飛 行 距 離  GS  [nm/mi n]  の 計 算 は ， m/ s  か ら  k t  へ の 変 換 係 数

が  1 .94 3  であることに注意すると ，次のようになる．

GS [nm/min] = (GS [kt])
60  ≈  (TAS [m/s])

310  310 × 1.943
60  ≈  10.0 × 𝑀𝑀 (12 )

これが ルール  R 1 2 である．高度  0– 33 ,0 00  f t  の範囲で，大気の温度

変化による音速変化は 10 % 程度であり，したがって 一定  TAS  に対

する マッ ハ数  M の高 度変 化も  10 % 程 度で あ り， ルー ル  R1 2  の 予

測精度も  1 0%  程度である．低高度で予測精度が悪くなるので，ルー

ル R1 2 の適用範囲 を 18 ,00 0 –3 3 ,0 00  f t  に限定すれば，予測精度は 3% 
程度にまで向上する．このルールには  TAS  でなくマックナンバーが
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f t  において，高度変化にともなうマッハ数変化を考慮するとき，I AS  
=  17 5  k t  は飛行マッハ 数  0 .27 –0 . 4 6  に相当する．このことから フラ

イトレベルルール  R10 - ( b )  はターボプロップ機に適 するルールと考

えられる．

R11 :  R am r i s e  t em pe ra t u r e
「 (R am r i s e  t em pe r a tu re  [ ° C] )  ≈  (Mach  N o . ) 2÷2 ×100」 ( 1 )

圧縮性流体力学の結論から，絶対温度  K（ケルビン）で表した全温

度  𝑇𝑇T と静温度  𝑇𝑇S の間には ，等エントロピ関係式

𝑇𝑇T = 𝑇𝑇S × [1 + 𝛾𝛾 − 1
2 𝑀𝑀2] (11 )

が成り立つ．ここで  𝛾𝛾 = 1.4 は空気の比熱比， 𝑀𝑀 はマッハ数である．

ラム上昇温度は式  ( 11 )  の第 2 項  𝑇𝑇S × (𝛾𝛾 − 1) × 𝑀𝑀2/2 を指すので，ルー

ル  R 11  が厳 密に 成立 する とき は  𝑇𝑇S × (𝛾𝛾 − 1) = 100  であ る． この とき  
𝑇𝑇S = 250 [K] = −23 [℃] となり，標準大気の場合，高度  1 2 ,00 0  f t  に相当

する． したがって ルール  R 11  の近似誤差は高度  12 , 000  f t  から離れ

るについて悪くなる．

マッハ数が大きくなるとラム上昇温度の絶対量が増えるので，マッ

ハ数の大きな 側で絶対誤差が大きくなる．具体的には 高度 3 3 ,0 00  f t  
以下において， マッハ数  0 . 4  のときは絶対誤差  1  ° C  程度で近似で

きるが，マッハ数  0 .8  のときは， 絶対誤差  5  °C  程度となる．

R12 :  飛行距離

「 1 分間に進出する a i r  d i s t an ce  [n m ]  はマックナンバーの 10 倍」( 1 )

飛行距離は対地速度 GS で，マックナンバー（マッハ数）は真対気

速度 TAS で，それぞれ決まるので， マッハ数 から飛行距離を概算す

るルール R1 2 は， 風向風速を無視して考えていることになる．

さて， マッハ数  M = TAS /  a  の分母となる音速  a  は気温によって

変化し，気温は高度によって変化するので，同じ対地速度であっても

マッハ数は高度により変化する．ルール R1 2 を調べてみると，結果

的に 25 , 000  f t  付近で 予測精度がよくなる ことが わかったので ，以下

では 25 , 000  f t を基準に考える．標準大気の  2 5 ,0 00  f t  における 気温

は  – 35  °C  で，このときの音速は  a  =  310  m/s  である．このとき ， 1
分 間 の 飛 行 距 離  GS  [nm/mi n]  の 計 算 は ， m/ s  か ら  k t  へ の 変 換 係 数

が  1 .94 3  であることに注意すると ，次のようになる．

GS [nm/min] = (GS [kt])
60  ≈  (TAS [m/s])

310  310 × 1.943
60  ≈  10.0 × 𝑀𝑀 (12 )

これが ルール  R 1 2 である．高度  0– 33 ,0 00  f t  の範囲で，大気の温度

変化による音速変化は 10 % 程度であり，したがって 一定  TAS  に対

する マッ ハ数  M の高 度変 化も  10 % 程 度で あ り， ルー ル  R1 2  の 予

測精度も  1 0%  程度である．低高度で予測精度が悪くなるので，ルー

ル R1 2 の適用範囲 を 18 ,00 0–3 3 ,0 00  f t  に限定すれば，予測精度は 3% 
程度にまで向上する．このルールには  TAS  でなくマックナンバーが

使われていることと，想定高度が高いこととから，このルールは ター

ボプロップ機・ターボファン機 向けのルールと 考えられる ．

R13 :  TAS  変化

「 ( Mach  No . ) ±0 . 0 1 の変化で TAS は  ±6  k t  変化」 ( 1 )

マッハ数と  TAS  の関係は高度（気温）とともに変化する．標準大

気に対してマッハ数変化  0 .0 1  が  TAS  変化  6  k t  に対応する高度を

調べると  2 5 ,0 00  f t  を得る ．先のルール R 12 と同様，このルール R 13  
を全高度範囲に適用すると相対誤差  10 % 程度の予測精度 であるが，

低高度 で精度が悪 くなる．ルール R 13 の適用範囲 を 1 8 ,00 0 –3 3 ,0 00  f t  
に限定すれば，その予測精度は 3 % 程度にまで向上する．

R14 :  c ro s s  wind  co mpon en t
「 ( c ros s  wi nd  co m pon en t  [k t ] )  ≈  ( d r i f t  an g l e  [ ° ] ) ×( Mach  No . ) ×10」 ( 1 )

横風成分  𝑉𝑉cross [kt] と真対気速度  𝑉𝑉 [kt] と偏流角  DA [rad] の間には

𝑉𝑉cross [kt] = 𝑉𝑉 [kt] × tan(DA [rad]) ≈  𝑉𝑉 [kt] × DA [rad] (13 )

の関係式が成り立つ．ここで最後の線形近似は式  ( a5 )  によるもので，

近似式  (1 3 )  が精度  1 0%  以内で成立するためには，表  a1  より偏流

角  DA が  0 .54  r a d（ 3 1°）以内である必要がある．

式  (1 3 )  右 辺 の 速 度 の 単 位 を  k t  か ら  nm/min  へ ， 角 度 の 単 位 を  
r ad  から  °  に変換すると次の結果を得る．

𝑉𝑉cross [kt]  ≈  (𝑉𝑉 [nm/min] × 60) × (DA [°] × 𝜋𝜋
180)  

= 𝑉𝑉 [nm/min] × DA [°] × 𝜋𝜋
3

(13 ) '

ル ール  R14  の  ( Mach  No . ) ×10  の 項 は  1  分 間 の 進 出 距離  𝑉𝑉 [nm/min]
を表す から（ルール  R1 2），式  (1 3 ) '  右辺の  𝜋𝜋/3 を  1  と近似すれば

ルール  R 14  を得ることができる ．ルール  R 14  には，ルール  R12  を
適用することの誤差，式  ( a5 )  の線形近似をおこなうこと の誤差，𝜋𝜋/3 
を  1  と近似することの誤差 ，がすべて 含まれる．これらすべて の誤

差を スプレッドシート上で 総合評価する と次のようになる ．

高度 18 , 000 –33 ,00 0  f t  の範囲におけるルール  R1 4  の 相対誤差は，

偏流角が  5 ,  10 ,  2 0 ,  30 °  以内のとき ，それぞれ 最大で  8 ,  8 ,  11 ,  16 %  
程度以内であり，低高度になるほど誤差が大き くなる ．この相対誤差

はマッハ数にはよらない．

R15 :  d es cen t  r a t e
(a )「 3°  の pa th に必要な  (d es cen t  r a t e  [ f pm] )  ≈  GS  [ k t ] ×5」 ( 1 )

(b )「 (d es cen t  r a t e  [ f pm] )  は  (M ach  No . ) ×10 ×1 00 ×( pa t h  [ ° ] )」 ( 1 )

( c )「 Gl i de  s lo pe  3°  では  (d es cen t  r a t e  [ f pm] )  ≈  GS  [ k t ]×5  +  5 0」 ( 1 )
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表記を簡単にするため降下率  d es cen t  r a t e  を  DR と表す．対地速 度  
GS の単位を  k t  から  fpm ( f oo t  p e r  mi nu te )  に変換（換算係数  101 .3）
し，角度の単位を度からラジアンに変換 すると，  

DR [fpm] = (GS [kt] × 101.3) × tan (3 [°] × 𝜋𝜋
180)  ≈  GS [kt] × 101.3 × 3 × 𝜋𝜋

180 (14 )

最後の式変形には式  ( a5 )  の線形近似を用いた．右辺の定数を計算す

ると  5 . 30  となり，これを  5  と丸めるとルール  R 15 - ( a )  となる．数

値を 丸めたことによる相対誤差は  6 % 程度である．

降下率  DR の表現を少し変えると，  

DR [fpm] = (GS  [nm/min] × 6076) × tan (path [°] × 𝜋𝜋
180)

≈ (Mach No. ) × 10 × path [°] × 6076 × 𝜋𝜋
180

(14 ) '

こ こ で  60 76  は  n m か ら  fo o t  へ の 換 算 係 数 で あ る ． 式  (14 ) '  の 最

後の変形ではルール  R1 2（式 (12 )）を用いた．式  (1 4 ) '  右辺の定数を

計 算 す る と  10 6 .0  と な り ， こ れ を  10 0  と 丸 め る と ル ー ル  R15 - (b )  
となる．式  (14 ) '  には，数値を  10 6  から  10 0  に丸め ることによる誤

差と，ルール  R12  を適用することの誤差が ともに含まれる ．これら

の 誤 差 を ス プ レ ッ ド シ ー ト 上 で 合 わ せ て 評 価 す る と 次 の よ う で あ っ

た．ルール  R15 - ( b )  の相対誤差は ， マッハ数によら ず，高い高度に

いくほど小さくなり，低い高度にいくほど大きくなる．具体的には高

度 30 ,00 0  f t  以上で相対誤差およそ  5%  以内，高度  1 7 ,00 0  f t  以上で

相 対 誤 差 お よ そ  1 0% 以 内 ， 平 均 海 面 上 で お よ そ  1 5 % 前 後 で あ る ．

正接（ t a n）を線形近似すること（式  ( a5 )）の誤差は，角度が大きく

な る ほ ど 大 き く な る が ， 10°  以 下 の 降 下 角 で あ れ ば 大 き な 影 響 は な

い．

ル ー ル  R 15 - ( a )  は 低 高 度 を 飛 行 す る 低 速 機 に 対 し て も 高 高 度 を 飛

行する高速機に対 しても成り立つが ，ルール R 15 - ( b )  は高高度を飛

行する ターボプロップ機・ターボファン機 向けルールと言える．

ルール  R 15 - ( c )  末尾の「 + 50」は，ルール  R 15 - ( a )  の導出において

5 .3  を  5 .0  と丸めたときに切り捨てた  0 .3 を補正する数値と考えら

れる．補正分を  + 50  =  +0 .3×GS から逆算すると ，進入速度が対地速

度  GS  =  5 0 /0 .3  =  167  k t  の場合にルール  R15 - (c )  は最も正確となる

（相対誤差が ほぼ ゼロとなる）．「 +5 0」の補正効果は低速ではあまり

作用せず，例えば 侵入速度が  GS  =  80  k t  のとき，ルール  R15 - (c )  の
予測誤差はルール  R15 - ( a )  とほぼ同じで ，約  6 % である．

R16 :  RAT
「 D es cen t 時  (RAT が 1 0  °C  以上となる 高度  [ f t ] )  ≈  (地上気温  [ °C ] )

×100 0（※ 1 0 ,0 00  f t  以上 30 0  k t， 1 0 ,000  f t  以下 2 50  k t）」 ( 1 )

以 下 に 示 す 導 出 過 程 か ら 判 断 し て ， こ の ル ー ル は 正 し く は 「 (地 上

気温  [ °C] )×1000÷2」（÷2 が必要）である．

また，全温度  TAT,  to t a l  a i r  t emp er a tu re  は流れを断熱的にせき止め

たときの温度，ラムエア温度  RAT,  r am a i r  t em pe r a tu re  は流れを実際
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表記を簡単にするため降下率  d es cen t  r a t e  を  DR と表す．対地速 度  
GS の単位を  k t  から  fpm ( f oo t  p e r  mi nu te )  に変換（換算係数  101 .3）
し，角度の単位を度からラジアンに変換 すると，  

DR [fpm] = (GS [kt] × 101.3) × tan (3 [°] × 𝜋𝜋
180)  ≈  GS [kt] × 101.3 × 3 × 𝜋𝜋

180 (14 )

最後の式変形には式  ( a5 )  の線形近似を用いた．右辺の定数を計算す

ると  5 . 30  となり，これを  5  と丸めるとルール  R 15 - ( a )  となる．数

値を丸めたことによる相対誤差は  6 % 程度である．

降下率  DR の表現を少し変えると，  

DR [fpm] = (GS  [nm/min] × 6076) × tan (path [°] × 𝜋𝜋
180)

≈ (Mach No. ) × 10 × path [°] × 6076 × 𝜋𝜋
180

(14 ) '

こ こ で  60 76  は  n m か ら  fo o t  へ の 換 算 係 数 で あ る ． 式  (14 ) '  の 最

後の変形ではルール  R1 2（式 (12 )）を用いた．式  (1 4 ) '  右辺の定数を

計 算 す る と  10 6 .0  と な り ， こ れ を  10 0  と 丸 め る と ル ー ル  R15 - (b )  
となる．式  (14 ) '  には，数値を  10 6  から  10 0  に丸め ることによる誤

差と，ルール  R12  を適用することの誤差が ともに含まれる ．これら

の 誤 差 を ス プ レ ッ ド シ ー ト 上 で 合 わ せ て 評 価 す る と 次 の よ う で あ っ

た．ルール  R15 - ( b )  の相対誤差は ， マッハ数によら ず，高い高度に

いくほど小さくなり，低い高度にいくほど大きくなる．具体的には高

度 30 ,00 0  f t  以上で相対誤差およそ  5%  以内，高度  1 7 ,00 0  f t  以上で

相 対 誤 差 お よ そ  1 0% 以 内 ， 平 均 海 面 上 で お よ そ  1 5 % 前 後 で あ る ．

正接（ t a n）を線形近似すること（式  ( a5 )）の誤差は，角度が大きく

な る ほ ど 大 き く な る が ， 10°  以 下 の 降 下 角 で あ れ ば 大 き な 影 響 は な

い．

ル ー ル  R 15 - ( a )  は 低 高 度 を 飛 行 す る 低 速 機 に 対 し て も 高 高 度 を 飛

行する高速機に対 しても成り立つが ，ルール R 15 - ( b )  は高高度を飛

行する ターボプロップ機・ターボファン機 向けルールと言える．

ルール  R 15 - ( c )  末尾の「 + 50」は，ルール  R 15 - ( a )  の導出において

5 .3  を  5 .0  と丸めたときに切り捨てた  0 .3 を補正する数値と考えら

れる．補正分を  + 50  =  +0 .3×GS から逆算すると ，進入速度が対地速

度  GS  =  5 0 /0 .3  =  167  k t  の場合にルール  R15 - (c )  は最も正確となる

（相対誤差が ほぼ ゼロとなる）．「 +5 0」の補正効果は低速ではあまり

作用せず，例えば 侵入速度が  GS  =  80  k t  のとき，ルール  R15 - (c )  の
予測誤差はルール  R15 - ( a )  とほぼ同じで ，約  6 % である．

R16 :  RAT
「 D es cen t 時  (RAT が 1 0  °C  以上となる 高度  [ f t ] )  ≈  (地上気温  [ °C ] )

×100 0（※ 1 0 ,0 00  f t  以上 30 0  k t， 1 0 ,000  f t  以下 2 50  k t）」 ( 1 )

以 下 に 示 す 導 出 過 程 か ら 判 断 し て ， こ の ル ー ル は 正 し く は 「 (地 上

気温  [ °C] )×1000÷2」（÷2 が必要）である．

また，全温度  TAT,  to t a l  a i r  t emp er a tu re  は流れを断熱的にせき止め

たときの温度，ラムエア温度  RAT,  r am a i r  t em pe r a tu re  は流れを実際

に せ き 止 め た と き に 温 度 計 が 示 す 温 度 で ， 両 者 の 間 に は 熱 損 失 分 の

差異が存在するが，ルール  R16  を考察するときは両者 を等しいもの

として扱う．

さて，地 表面温 度 が変わっ ても 気 温 減率  𝛽𝛽  は標準大気 と 同じと 仮

定する．気温減率は  𝛽𝛽 = 2 [℃/kft] である ので，平均海面上  MSL の温

度 を  𝑇𝑇MSL [℃]   と 表 す と き ， 高 度  𝐻𝐻 [ft]  に お け る 大 気 の 静 温 度 は  
(𝑇𝑇MSL − 𝛽𝛽 × 𝐻𝐻/1000) [℃] と表現できる ．

飛 行 マ ッ ハ 数 が  𝑀𝑀  の と き ， 全 温 度 と 静 温 度 の あ い だ に は 式  (11 )  
の関係式があるので，  

𝑇𝑇total [℃] + 273 = (𝑇𝑇MSL [℃] − 𝐻𝐻 [ft] × 2
1000 + 273) × (1 + 𝛾𝛾 − 1

2 𝑀𝑀2) (15 )

これを高度  𝐻𝐻 について解くと，

𝐻𝐻 [ft] = 𝑇𝑇MSL [℃] × 1000
2 + 273 × 0.2 × 𝑀𝑀2 − 𝑇𝑇total [℃]

1 + 0.2 × 𝑀𝑀2 × 1000
2

(15 ) '

ここで ルール  R 16  が成立する条件，すなわち「 𝑇𝑇total  が  10 [℃] とな

る と き の 高 度  𝐻𝐻 [ft]  が 1000 × 𝑇𝑇MSL [℃]/2  と な る 」 た め の 条 件 は ， 式  
(15 ) '  の 右 辺 第 ２ 項 が ゼ ロ と な る こ と で あ る ． こ の と き  273 × 0.2 ×
𝑀𝑀2 − 10 = 0  より ，飛 行 マ ッ ハ数  𝑀𝑀 = 0.43  が得 ら れる ．し たが って こ

のルール  R1 6  は ターボプロップ機 向けのルールである．

標準大気を仮定し，高度 1 0 ,0 00  f t  の気温を用いて音速を算出し，

飛 行 マ ッ ハ 数  𝑀𝑀 = 0.43  を 真 対 気 速 度  TA S  に 換 算 す る と  2 75  k t  程
度 と な る ． ル ー ル  R16  は 飛 行 マ ッ ハ 数 が  𝑀𝑀 = 0.43  で あ れ ば 高 度 に

よ ら ず 成 立 す る ． 飛 行 マ ッ ハ 数 が 一 定 の と き ， 高 度 の 増 加 と と も に  
IAS  は減少するので，ルール R 16 に 付記されている「 10 ,0 00  f t  以上

300  k t，10 , 000  f t  以下 250  k t」の文言は，以上と以下 の指定が逆と考

えられる．

R17 :  Run w ay  i n  s i gh t する g l id e  s lop e 上の高度

「 PAT H 3 °  では (高度  [ f t ] )  ≈  (V IS  [ m])÷6」 ( 1 )

降下角  3 °，視程 V IS  [m ]  のとき滑走路を視認できる高度  ℎ [ f t ]  は

ℎ [ft] = (VIS [m] × 3.28) × tan (3 [°] × 𝜋𝜋
180)  ≈  VIS [m] × 3.28 × 3 × 𝜋𝜋

180 (16 )

ここで  3 .28  は  m  から  foo t  への 換算係数で ある． 最後の式変 形に

は式  ( a5 )  の線形近似を用いた．右辺の定数を計算すると  1 / 5 .82  と
なって， 5 . 82  を  6  と丸めればルール  R1 7  を得る．数値を丸めたこ

とによる相対誤差は  3 % 程度である．
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結論

主として  AIM Jap an  に記載のルール・オブ・サム についてルール

の 導 出 を お こ な い ， 理 論 解 ま た は 定 義 式 に も と づ い て ル ー ル の 予 測

精 度 を 相 対 誤 差 で 示 し ， ル ー ル を 適 用 で き る 速 度 範 囲 と 高 度 範 囲 を

示した．解析の結果， 以下のことが明らかとなった．

⚫ ル ー ル の 多く は 理 論 解 に 対 する 線 形 近 似 ， ま たは 単 位 換 算 係数

の 小 数 点 以下 を 丸 め た も の ，あ る い は そ れ ら の組 み 合 わ せ であ

る

⚫ ル ー ル の 多 く は 予 測 精 度  10 % 程 度 以 内 で 暗 算 で き る よ う に 考

えられたルールとなっている

⚫ ル ー ル を 使用 可 能 な 高 度 範 囲や 速 度 範 囲 が 明 記さ れ て い な いル

ールの利用には注意が必要である
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付 録

本論で はル ール導 出に関 数の 線形近 似（ 1 次の 項ま で の 級数 展開 ）

を 多 用 す る ． まず 関 数  𝑓𝑓(𝑥𝑥)  を 𝑥𝑥 = 0  近 傍 で 級 数 展 開 （ マ クロ ー リ ン

展開 ）すると ，

𝑓𝑓(𝑥𝑥) = 𝑓𝑓(0) + 𝑓𝑓(1)(0)𝑥𝑥 + 𝑓𝑓(2)(0) 𝑥𝑥2

2! + 𝑓𝑓(3)(0) 𝑥𝑥3

3! + ⋯ ( a 1 )

こ こ で  𝑓𝑓(𝑛𝑛)  は 関数  𝑓𝑓(𝑥𝑥)  の  𝑛𝑛  次 導 関 数を 表 す ． 関数  𝑓𝑓(𝑥𝑥)  の線 形 近

似とは，変数  𝑥𝑥 が十分に小さいとき（ |𝑥𝑥| < 1）に，𝑥𝑥 の 2 次以上の項

（ 𝑥𝑥2, 𝑥𝑥3, … ）を無視し，次のように近似することをいう．  
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付録

本論で はル ール導 出に関 数の 線形近 似（ 1 次の 項ま で の 級数 展開 ）

を 多 用 す る ． まず 関 数  𝑓𝑓(𝑥𝑥)  を 𝑥𝑥 = 0  近 傍 で 級 数 展 開 （ マ クロ ー リ ン

展開）すると ，

𝑓𝑓(𝑥𝑥) = 𝑓𝑓(0) + 𝑓𝑓(1)(0)𝑥𝑥 + 𝑓𝑓(2)(0) 𝑥𝑥2

2! + 𝑓𝑓(3)(0) 𝑥𝑥3

3! + ⋯ ( a 1 )

こ こ で  𝑓𝑓(𝑛𝑛)  は 関数  𝑓𝑓(𝑥𝑥)  の  𝑛𝑛  次 導 関 数を 表 す ． 関数  𝑓𝑓(𝑥𝑥)  の線 形 近

似とは，変数  𝑥𝑥 が十分に小さいとき（ |𝑥𝑥| < 1）に，𝑥𝑥 の 2 次以上の項

（ 𝑥𝑥2, 𝑥𝑥3, … ）を無視し，次のように近似することをいう．  

𝑓𝑓(𝑥𝑥)  ≈  𝑓𝑓(0) + 𝑓𝑓(1)(0)𝑥𝑥 (a2 )

こ れ は 曲 線  𝑓𝑓(𝑥𝑥)  に 対 し  𝑥𝑥 = 0  で 接 線 を 引 い て ， 𝑥𝑥 = 0  近 傍 で 直 線 近

似する ことと同義である．具体例として ，本論で最もよく用いるのが

次の近似である．

(1 + 𝑥𝑥)𝛼𝛼  ≈  1 + 𝛼𝛼𝑥𝑥  (|𝑥𝑥| < 1) ( a 3 )

また別の例として ，ルール R0 5 の導出に用いた近似は

tan−1 𝑥𝑥  ≈  𝑥𝑥  (|𝑥𝑥| < 1) (a4 )

あるいはルール  R 14  の導出に用いた近似は

tan 𝑥𝑥  ≈  𝑥𝑥  (|𝑥𝑥| < 1) ( a 5 )

これらの線形近似 の誤差を  1 ,  5 ,  10 ,  20%  以内とするための  𝑥𝑥 の範

囲は以下の 表  1  のとおりである．

1% 5% 10% 20%

式  ( a3 ) 0 .11 0 .29 0 .46 0 .81

式  ( a 4 ) 0 .17 0 .40 0 .57 0 .84

式  ( a 5 ) 0 .17 0 .39 0 .54 0 .76

表 a1 近似式  ( a3 )– (a5 )  の指定精度 に対する変数  𝑥𝑥 の値．
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