
1.　まえがき

　航空宇宙技術研究所(以下航技研と云う)では、験用航

空機ビーチ式65型(クインエア)を母機としたインフライ

ト・シミュレータ(Variable Stability and Response

Airplane、以下VSRAと云う)1)を開発して飛行性及び操縦

特性に関連する研究を行ってきた。これらの研究におい

てインフライト・シミュレータによる飛行実験は、地上

のシミュレータでは実現できない体感加速度、緊迫感な

どが得られることから先進的研究の飛行実証を行うため

の有効な手段として考えられる。しかし、クインエアは

導入から30余年経過しており、機体及び搭載システムの

旧式化が進み、今後予想されるより高度な研究に対応す

ることが難しくなった。

　従って、航技研ではドルニエ式Do-228-200型(以下ドル

ニエ機と云う)を改修し、可変安定応答機能及び汎用型高

精度データ計測機能等を付与した多目的実証実験機

(Multi-Purpose Aviation Laboratory、 以下MuPALと云う)

の開発を行っている。

　ドルニエ機は、昭和63年度に実験用航空機として導入

した、最大座席数19のコミュータ・クラスの独国製の双

発ターボプロップ機であり、米国ギャレット社製

TPE331-5-252D型エンジンにハーツェル社製の定速プロ

ペラを装備している。外観、寸法、主要諸元、主要性能
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　A Dornier Do-228, one of the experimental aircrafts of NAL,is to be modified into an in-flight simulator,named
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概　要

　航空宇宙技術研究所では、所有する実験用航空機ドルニエDo-228型機にインフライト・シミュレーショ

ン等の機能を付与した多目的実証実験機(MuPAL)の開発を進めている。インフライト・シミュレーション

機能は、パイロットによる各操縦装置の操作量を電気信号として計算機に取り込み、適切な制御則に従っ

て操縦コマンドを算出し,それに基づいて各操縦舵面及びエンジンを制御するフライ・バイ・ワイヤ・シス

テムによって実現される。

　MuPALのフライ・バイ・ワイヤ・システムにおける推力制御はパワー・レバーをアクチュエータで駆動

する方式とし,エンジン推力に最も近い計測可能な制御量としてエンジン出力トルクを用いる。従って,パ

ワー・レバー入力に対するエンジン出力トルクの応答特性を把握しておくことが不可欠である。

　本稿ではパワー・レバー入力に対するエンジン出力トルクの応答を飛行実験によって計測し,その応答特

性を表す数学モデルを作成したので報告する。

＊ 平成9年11月 18日受付　(recieved 18 November

1997)

＊ 1 飛行実験部
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表1　ドルニエ機の主要諸元・主要性能

写真1　ドルニエ機の外観
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3ドルニエDo-228型機のエンジン出力トルク応答特性の飛行実験

を写真1、表1及び図1-1に示す。ドルニエ機は導入以来、

HOPEの誘導制御機器の飛行評価や航空機の着陸進入時

の誘導情報表示法の研究の実証実験に用いられている。

　MuPALには、指定された制御則のもとに空力三舵(補

助翼、昇降舵、方向舵)及びパワー・レバーを電動アク

チュエータ(以下アクチュエータと云う)で駆動するFBW

(Fly-By-Wire)システム、着陸フラップの後縁部を動翼化

して揚力制御を行う直接揚力制御(Direct Lift Control、以

下DLCと云う)システムが装備される。MuPALの FBW

システムでは、評価パイロットによる操縦装置の操作量

を計算機に取り込んでモデルフォロー制御則演算を行う

ことにより、各種航空機の運動特性を模擬するために必

要な空力三舵、エンジン出力及びDLCフラップに対する

コマンドを得る。このコマンドによってアクチュエータ

を駆動し、空力舵面及びエンジン出力を制御する。この

時、エンジン出力はパワー・レバーを介して制御するこ

とになっている。そこで飛行条件下においてパワー・レ

バー入力に対するエンジン出力の応答特性を把握するこ

図1-1　ドルニエ機の三面図
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とがFBWシステムの開発において重要である。

　本稿ではドルニエ機のパワー・レバー入力に対するエ

ンジン出力の応答特性を実験的に推定するために実施し

た飛行実験及びデータ解析について述べる。2)なお、単位

については慣用的に航空機運航で用いる単位を併用して

表す。

2.　記号及び略語

K  : ゲイン定数(％/cm)

TQ  : エンジン出力トルクの計測値(％)

ΔPL  : パワー・レバーのトリム値からの変位量の計

測値(cm)

ΔPLc  : パワー・レバー操作量コマンド(cm)

ΔTQ  : エンジン出力トルクのトリム値からの変化量

の計測値(％)

ΔTQc  : エンジン出力トルクコマンド(％)

δPL  : パワー・レバー位置の計測値(cm)

ζ  : 減衰係数

ω  : 固有振動数(rad/sec)

DLC  : Direct Lift Control(直接揚力制御)

FBW  : Fly-By-Wire

FDAS  : Flight Data Acquisition System(飛行データ収

集システム)

FI  : Flight Idle

IAS  : Indicated Air Speed (Kt)

GI  : Ground Idle

MuPAL  : Multi-Purpose Aviation Laboratory

VSRA  : Variable Stability and Response Airplane

3.　MuPALのエンジン出力制御

　ターボプロップ機におけるエンジン出力(仕事率)はプ

ロペラシャフトに働くトルク(以下、エンジン出力トルク

と云う)と回転数の積として表現することができる。ドル

ニエ機の通常の運用におけるエンジン出力の制御では、

エンジン回転数を一定値に設定し、パワー・レバー操作

によってエンジン出力トルクを制御する。パイロットは

このエンジン出力トルクを目安として扱うことにより所

望の推力を得ることができる。ドルニエ機のコクピット

内の機器配置の様子を写真2に、写真中央のセンタペデ

スタル上に設置されているエンジン出力操作レバーの配

置を図3-1に示す。右側の2つのレバーは左右のエンジン

回転数を設定するスピード・レバー、左側の2つは左右

のエンジン出力トルクを操作するパワー・レバーである。

また、上部の計器盤にエンジン出力トルク計が設置して

ある。

　FBWシステムにおけるエンジン出力制御では、パイ

ロットがエンジン出力トルクを適切な値に設定してトリ

ムをとった後、FBWシステムをエンゲージし、パワー・

レバーをサーボアクチュエータを介して運用する手法を

用いる。MuPALによる運動模擬の要求からはエンジン推

力を制御変数として用いるべきであるが、飛行中にエン

ジン推力を実時間で精度良く計測することは極めて困難

である。そこで、エンジン推力に最も近く、計測可能な

量であるエンジン出力トルクを制御変数として利用する。

　MuPALにおけるFBWシステムのエンジン出力の制御

のブロック図を図3-2に示す。FBW計算機はパイロット

の模擬パワー・レバーの操作量を取り込み、飛行制御則

写真2　コクピット内機器配置

パワー・レバー�
スピード・レバー�

トルク計�
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に基づいて模擬対象航空機の運動を追従するために必要

な推力を算定し、それに対応するエンジン出力トルクコ

マンドをエンジン出力トルクと推力の関係を表す近似式

を用いて求める。求められたエンジン出力トルクコマン

ドは、定められたエンジン制御則にのっとりパワー・レ

バー操作量コマンドに変換される。このコマンドに従っ

てサーボアクチュエータを駆動することによってエンジ

ン出力が制御される。この方式はVSRAにおいてエンジ

ン吸気圧をフィードバック信号として実現した実績があ

る方式を基にしたものである。図3-2において、内側の

ループはパワー・レバーをパワー・レバー操作量コマン

ドに追従させるためのループである。また、外側のルー

プはエンジン出力トルクをフィードバック信号として、

エンジン出力トルクコマンドに追従させるためのループ

である。

　上述のように、飛行制御則はエンジン出力トルクを出

力するが、実際にサーボアクチュエータを駆動する信号

はパワー・レバー操作量コマンドであるので、エンジン

出力トルクコマンドからパワー・レバー操作量を求める

ためのエンジン制御則が必要である。そこで、エンジン

制御則構築に資するよう｢パワー・レバーから見たエンジ

ン出力トルク｣の伝達関数を飛行実験によって求めること

とした。

図3-1　エンジン出力操作レバーの配置

図3-2　MuPALのFBWシステムにおけるエンジン出力制御
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4.　実　験

4. 1　実験方法

4. 1. 1　実験ケース

　MuPALは良好な運動模擬能力を実現するため、俊敏な

エンジンの出力応答特性が得られる条件で運用すべきで

ある。そこで、この条件を満たすように各ケース共通の

条件として

　①エンジン回転数 : 98%

　②キャビンの空調 : OFF

を設定した。ここで、エンジン回転数は実験当時の飛行

規定により連続運用が許された最大回転数である。また、

キャビンの空調をOFFにすることでエンジンの圧縮器か

らの抽気によるエンジン出力応答の劣下を防ぐことがで

きる。

　エンジン出力トルクの動特性はエンジン駆動力とプロ

ペラに働く空気反力の影響を受けると推測されるので

　①飛行形態(フラップ／脚)

　②飛行速度(指示対気速度 : IAS)

　③パワー・レバー操作入力の方向及び大きさ

を実験パラメータとした。これらのパラメータを組み合

わせた実験ケースを表2に示す。各飛行形態及び飛行速

度に対し、パワー・レバーの押(出力増)、引き(出力減)の

それぞれについて操作量大、及び小の合計 4 種類のス

テップ状の操作入力を加えてパワー・レバー入力に対す

るエンジン出力トルクの応答を測定した。この時の実験

条件は高度7500ft(2286m)、外気温－11℃であった。

4. 1. 2　実験手順

　実験では、機体を表2に指定された形態、速度による

表2　実験ケース及び実験条件
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水平飛行状態にトリムした。その後、パイロットが左右

両側のエンジンに対し同時にパワー・レバーをステップ

状に操作し、出力トルク指示値が一定値に落ち着くまで

の間、データ計測を行った。なお、パワー・レバー入力

操作後実験終了まで、パワー・レバー及びエレベータの

操作をしないようパイロットに指示した。

　但し、ガスト等のために機体が横・方向の運動を起こ

した場合に限って横・方向の運動を押さえるための操縦

を行った。

4. 1. 3　データ計測

　エンジン出力応答特性を知るために、エンジン出力ト

ルク計の指示値とパワー・レバーの操作量を計測した。

ドルニエ機は実験用航空機として種々の改修が施されて

おり、エンジン出力トルクセンサからコクピットのエン

ジン出力トルク計への信号電圧を分岐して計測用に取り

出せるようになっている。3)また、パワー・レバーの操作

量はエンジン制御索に取り付けられたポテンショメータ

型のポジショントランスミッタを通して計測できる。4)

　今回の実験で用いたデータ収集システムを図4-2に示

す。エンジン出力トルク及びパワー・レバー操作量は、ア

ナログ・データとしてフィルタアンプ(遮断周波数：5Hz)

を通った後、飛行データ収集システム(FDAS)のデータ収

集用計算機4)5)(写真3)に周期25Hzで取り込まれる。

4. 2　実験結果

　今回行ったドルニエ機のエンジン出力トルクの応答特

性の計測実験において得られた計測データの例を図4-3～

図4-5に示す。図4-3は形態1、図4-4は形態2及び図4-5

は形態3において取得されたデータの例である。(右)、(左)

はそれぞれ右エンジン、左エンジンより得られたことを

示す。δPL(cm)及びTQ(%)は、それぞれパワー・レバー

位置、エンジン出力トルク値である。δPLはパワー・レ

バーのフライト・アイドル位置を0、エンジン出力増加方

向を正として、センターペデスタル上で計測した値であ

る(図3-1)。これらの図から、左右のエンジンについて共

図4-1　センサ配置
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図4-2　データ収集システム

写真3　データ収集用計算機の搭載状況

データ収集用計算機�

拡張ボックス�
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図4-4(a)計測データ例(左 : 形態 2　IAS 140Kt 押小)
(72.1m/s)

図 4-4(b)計測データ例(右 : 形態 2　IAS 120Kt 引小)
(61.7m/s)

図 4-4(c)計測データ例(左 : 形態 2　IAS 120Kt 押大)
(61.7m/s)

図 4-3(a)計測データ例(左 : 形態 1　IAS 160Kt 押大)
(82.3m/s)

図 4-3(b)計測データ例(右 : 形態 1　IAS 90Kt 引大)
(46.3m/s)

通の特徴として、パワー・レバー入力に対しエンジン出

力トルクは、最初0.2～0.3秒間鋭い立ち上がりを見せた

後、次の0.2～0.3秒間は変化が鈍り、その後再び変化率

が増加し、わずかなオーバーシュートを伴って定常値に

落ちつくという傾向があることがわかる。エンジン出力

トルクの変化率の一時的な鈍化は顕著に現れる場合とそ

うでない場合があるが、実験パラメータに対する依存性

は認められない。また、図4-3(b)では、操作後のパワー・

レバー位置がフライト・アイドル位置となっており、他

のケースと比べてエンジン出力トルクの応答が鈍くなっ

ている。
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5.　解　析

5. 1　エンジン出力トルクの静特性

　まず、パワー・レバー入力に対するエンジン出力トル

クの静的特性を調べる。図5-1はパワー・レバーのステッ

プ状入力前後の定常状態におけるパワー・レバー位置δ

PLを横軸に、その時のエンジン出力トルクの計測値TQ

を縦軸に示したものである。ここでは左右のエンジンの

それぞれについてすべての実験ケースの計測値をプロッ

トした。パワー・レバーの最大ストロークは73mm(図3-

1参照)であるので今回の飛行実験は全ストロークの約62

％をカバーしている。これらの図より、左右エンジン共、

フライト・アイドル付近(δPL＜約0.35cm)を除いてエン

ジン出力トルクはパワー・レバー位置にほぼ比例し、飛

行形態及び飛行速度に依存しないことがわかる。図5-1に

示されている直線は測定データを最小自乗法により一次

近似したものであり、その傾きは右エンジンで約19.66

(%/cm)、左エンジンで約18.45(%/cm)である

5. 2　エンジン出力トルク動特性モデルの選定

　MuPALのエンジン制御則の構築に際しては、パワー・

レバー入力に対するエンジン出力トルクの応答特性を適

当な数学モデルで表現することが必要である。FBW計算

機ではエンジン制御則を実時間で演算しなければならな

いので、エンジン出力トルクの応答特性をなるべく簡単

な構造のモデルで表現することが望ましい。そこで、パ

図4-5(a)計測データ例(右 : 形態 3　IAS 110Kt 押小)
(56.3m/s)

図 4-5(b)計測データ例(左 : 形態 3　IAS 80Kt 引小)
(41.1m/s)

図 5-1(a)　エンジン出力トルク静特性　　　(右) 図 5-1(b)　エンジン出力トルク静特性　　　(左)
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ワー・レバー入力に対するエンジン出力トルクの出力波

形が急な立ち上がりと、わずかなオーバーシュートを伴

う傾向があるという実験結果を考慮して、次式で示す二

次遅れモデルを伝達関数として採用した。

ここでΔTQ及びΔPLは、それぞれトリム状態からのエ

ンジン出力トルクの変化量(％)及びパワー・レバーの変

位量(cm)、ζ，ω，Kはそれぞれ減衰係数、固有振動数

(rad/sec)、ゲイン定数(%/cm)である。

5. 3　モデル・パラメータの推定

　前項の二次遅れモデルについて各ケース毎に、入力(Δ

PL)に対するモデルの出力誤差(ΔTQ計測値とモデル出

力の差)の二乗積分を最小とするような、パラメータζ，

ω，Kを修正ニュートン・ラプソン法によって求めた。6)

飛行実験によって得られたパワー・レバー入力に対する

エンジン出力トルク応答の計測値を二次遅れモデルを用

いてフィッティングした結果の例を図5-2 ～図 5-4 に示

す。図5-2は形態1、図5-3は形態2、図5-4は形態3の実

験ケースである。左右エンジンとも全般に二次遅れモデ

ルによって実際の出力トルクの応答がよく表現されてい

ることがわかる。しかし、二次遅れモデルを採用したた

め、最初の鋭い立ち上がりとその直後に変化が鈍る部分

はうまく表現できず、誤差がやや大きくなっている。し

かしながらΔTQの誤差が大きくなるのは長くても0.3秒

程度の間であり、誤差の最大値も 5％程度であるので

FBWのエンジン制御則の作成に資するという目的からは

あまり問題とならないと考える。

　各ケース毎に得られたζ，ω，Kを表3及び図5-5に示
ΔTQ＝────────・ΔPL

Kω2

s2＋2ζωs＋ω2

図5-4　フィッティング結果例　　(形態3)図 5-2　フィッティング結果例　　(形態1)

図 5-3　フィッティング結果例　　(形態2)
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表3(a)　モデルパラメータ推定結果(右)

(　)はm/s
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表3(b)　モデルパラメータ推定結果(左)

(　)はm/s
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す。図5-5において(a)は右エンジン、(b)は左エンジンに

ついて上の段から順にζ，ω，Kを示し、横軸には飛行

速度(IAS)をとった。図中のマークについては＊が形態1、

xが形態2、oが形態3によるパラメータの推定値を表す。

ただし、フライト・アイドル付近(δPL＜約0.35cm)に見

られる出力トルクの不感帯(図5-1参照)を含む実験ケース

及びパワー・レバー入力の波形が大きく乱れているケー

スのデータは除外した。図中の直線はプロットした全

ケースの平均値を示す。図において、飛行速度の増加に

対してはωがやや増加し、Kがやや減少する傾向がある

もののζ，ω，Kの飛行形態、飛行速度、パワー・レバー

入力の方向及び大きさに対する依存性はあまり明確では

ない。従って、モデルの簡単化という観点から、プロッ

トした全ケースの平均値をパラメータの推定値とする。

従って、ドルニエ機のパワー・レバーからエンジン出力

トルクに対する二次遅れモデルのパラメータの推定結果

として表4が得られた。

　ところで、表4のＫと図5-1中の直線の傾きはいずれも

エンジン出力トルクの変化量とパワー・レバーの変位量

の比を表し、本来ほぼ同じ値となるべきある。左エンジ

ンについては、両者の差は1％未満である。しかし、右エ

ンジンについては5％程度の差が見られる。本報告書で

はエンジン出力トルク応答の動特性を知ることを主目的

としているので、動特性に関わるパラメータすなわちζ，

ωとKを同時に考慮に入れて推定した結果である表4の

値をモデルのパラメータ値として採用する。

5. 4　モデルの精度検証

　ここでは前節で得られたエンジン出力応答モデルのパ

ラメータ推定結果が妥当であるか検討する。パワー・レ

バーのステップ状入力計測値に対して表4のパラメータ

を用いて算出した二次遅れモデルによる応答と同じ入力

に対する出力トルク計測値の比較を図5-6に示す。これら

の飛行実験データはモデルのパラメータ推定には用いな

かったもので、両図よりパワー・レバーから出力トルク

に対する伝達関数のモデル化が良好に行われていること

がわかる。

図5-5(a)　モデルパラメータ推定結果　(右)

図 5-5(b)　モデルパラメータ推定結果　(左)

表 4　エンジン出力トルクの応答

This document is provided by JAXA.
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6.　まとめ

　ドルニエ機のMuPAL計画の一環として、まずエンジ

ン制御則構築の基礎データとなるエンジン出力応答特性

を調べるために、パワー・レバーのステップ状入力に対

するエンジン出力トルクの応答を計測し、その数学モデ

ルを作成した。その結果、エンジン出力応答特性は飛行

形態、飛行速度、パワー・レバー入力の方向及び大きさ

にあまり依存せず、一つの二次遅れモデルで表現できる

ことが分かった。

　より精密なエンジン出力制御応答モデルの作成にはエ

ンジンに対する燃料流量及びプロペラ・ピッチ角の制御

の仕組みから見た伝達関数モデル形式の検討が必要であ

ろう。また、今回の飛行実験終了後、エンジン回転数100

％もしくは101％(Hiポジション)の運用が認められるよ

うになった。これに伴い、MuPALでもエンジン回転数

100％もしくは101％での運用が想定されるので、これら

の条件におけるエンジン出力トルクの応答特性について

も調べる必要がある。

図5-6　検証結果例
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