
ISSN 0389-4010
UDC 533.6.013

629.7.018.7
629.78

航空宇宙技術研究所報告
T E C H N I C A L  R E P O RT  O F  N AT I O N A L  A E R O S PA C E  L A B O R ATO RY

TR-1344

ALFLEXの飛行実験より得られた地面効果

岡田　典秋・水藤　貴靖

1997 年 12 月

航 空 宇 宙 技 術 研 究 所
N AT I O N A L  A E R O S PA C E  L A B O R AT O RY

NAL TR-1344
N

A
L

TR
-1

34
4

This document is provided by JAXA.



目　　　　　　　　次

第 1章　はじめに……………………………………………………………………………………………………… 1

第 2章　記号と略語…………………………………………………………………………………………………… 2

第 3章　地面効果の算出法…………………………………………………………………………………………… 3

第 4章　計測値の補正………………………………………………………………………………………………… 6
4.1 対気速度の位置誤差補正 …………………………………………………………………………………… 6
4.2 束縛渦の鏡像による誘導速度の補正 ……………………………………………………………………… 8
4.3 迎角の補正 …………………………………………………………………………………………………… 8
4.4 対地高度の補正 ……………………………………………………………………………………………… 9

第 5章　地面効果特性………………………………………………………………………………………………… 10
5.1 地面効果の算出結果 ………………………………………………………………………………………… 10
5.2 風洞試験結果との比較 ……………………………………………………………………………………… 11

第 6章　おわりに……………………………………………………………………………………………………… 12

参考文献 ……………………………………………………………………………………………………………… 12

This document is provided by JAXA.



1．はじめに

小型着陸実験機（ALFLEX: Automatic Landing FLight
EXperiment）（図 1－1，図 1－2）は現在計画されている
無人有翼宇宙往還機 HOPE (H-II Orbiting Plane) の縮尺

37％の実験機であり，着陸フェーズにおける自動着陸の
基盤技術を確立することを目的として開発された 1)。豪州

南オーストラリア州のウーメラ飛行場において，1996年
7月 6日の初飛行から 8月 15日の最終飛行まで合計 13回
の自動着陸飛行実験が実施された。

自動着陸飛行実験は実験機をヘリコプタに吊り下げ，
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Abstract

The ALFLEX (Automatic Landing FLight EXperiment) vehicle is a 37% scale model of a future reentry

vehicle, HOPE (H-II Orbiting Plane), and was developed for investigating the horizontal landing capability of

the HOPE.  The flight experiment was carried out at the Woomera Airfield in South Australia in 1996.  Land-

ing trials of the ALFLEX were realized by releasing the vehicle hung by a cable from a helicopter.  After the

release, the vehicle autonomously made path capture, equilibrium gliding on a –30 deg flight path, flare and

touch-down on a runway.  During the development phase, ground effects had been considered as key issues

that affect the landing performance, and wind tunnel tests for predicting the ground effects had been carried

out.  For the purpose of validating the potential of the wind tunnel data for future designs, ground effect char-

acteristics derived from the flight data and comparison with the wind tunnel data are given in this paper.

Keywords: Flight Testing, Ground Effect, Automatic Landing, Reentry Vehicle

概　　　　　要

小型自動着陸実験機（ALFLEX: Automatic Landing FLight EXperiment）は現在計画されている無人

有翼宇宙往還機HOPE（H-II Orbiting Plane）の縮尺 37％の実験機であり，自動着陸技術の実証を目的と

して開発された。飛行実験は 1996年にオーストラリア連邦南オーストラリア州のウーメラ飛行場で実施され

た。ALFLEXの自動着陸飛行実験はヘリコプタに吊り下げられた実験機を分離投下することによって行わ

れた。分離後，実験機は自動的に経路角－ 30度の平衡滑空飛行状態で飛行した後，滑走路に進入し接地する。

実験機の開発時に，地面効果は着陸性能に重大な影響を及ぼすため，地面効果を調べるための風洞試験が実

施された。本報告書は，無人無推力の機体の飛行実験データに基づいた地面効果解析方法及び得られた地面

効果特性について述べ，風洞試験結果との比較を行う。

＊　　平成９年９月 25日受付（received 25 September 1997）
＊１：飛行実験部（Flight Research Division ）
＊２：宇宙開発事業団（NASDA）
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滑走路手前約 2,700 m，高度約 1,500 m，速度約 46 m/sec
で分離投下する方法で行われた。分離投下された後，実

験機は機体に搭載された航法誘導制御装置によって，滑

走路まで誘導され着陸，停止する。

地面効果は航空機の着陸性能，特に接地時の定点性及

び脚強度から制限される沈下率に強い影響を与える。ま

た，本実験機は図 1－2に示されるように在来機とは異な
るデルタ翼チップフィン形態を有しており，このような

形態の飛翔体の地面効果特性は余り知られていない。従

って実験機の開発時に，地面効果を調べるための風洞試

験が実施され，シミュレーション計算等によって十分検

討されてきた。飛行実験データから地面効果特性を算出

することは，設計に用いられた風洞試験データの有効性

を評価する上で重要である。

実施された 13回の自動着陸飛行実験データから，降下
率が急変しない地面効果特性を算出するのに適した飛行 4
回を選び地面効果特性を求めた。本報告書では無人無推力

の機体の飛行実験データに基づいた地面効果解析方法を

述べるとともに，得られた地面効果特性について論じる。

2．記号と略語

記　号

a ：音速（m/s）
a0 ：海面上の音速（= 340.294m/s）
AX ：機体軸X方向加速度［前方－正］（m/s2）

AZ ：機体軸 Z方向の加速度［下方－正］（m/s2）

b ：主翼翼幅（= 3.295m）
–c ：空力平均翼弦長（= 3.154m）
CD ：抗力係数

CL ：揚力係数

Cm ：ピッチング・モーメント係数

g ：重力加速度（= 9.80665 m/s2）

航空宇宙技術研究所報告 1344号2

図 1－ 1 着陸進入中のALFLEX

図 1－ 2 ALFLEXの三面図
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H ：気圧高度（m）
Hac ：地面からの空力中心（空力平均翼弦の 25％）高度

（m）
HLT ：レーザ追尾装置で計測された滑走路座標系での高

度（m）
HSO ：レーザ追尾装置で計測した静圧孔（static oriffice）

の高度（m）
HRWY ：滑走路勾配（m）
k ：標準大気の温度勾配（= –0.0065 K/m）
m ：機体質量（= 796 kg）
p ：静圧（Pa）

p0 ：海面上標準大気圧（= 101325 Pa）

pT ：総圧（Pa）

q ：動圧（Pa），またはピッチ・レート（deg/s）
R ：ガス定数（= 287.05 Nm/kgK）
R/C ：昇降率（m/s）
S ：主翼面積（= 9.45 m2）

T ：大気温度（K）
T0 ：海面上標準大気温度（= 288.15K）
Vå ：真対気速度（m/s）
XLT ：レーザ追尾装置で計測された滑走路座標系でのX

方向位置（m）
Ï ：迎角（deg）
Î ：対気経路角（deg），または比熱比（= 1.4）
Ëe ：昇降舵角（deg）
Ësb ：スピード・ブレーキ舵角（deg）
Ù ：ピッチ姿勢角（deg）
ı ：標準大気の空気密度（kg/m3）

ı0 ：海面上標準大気密度（= 1.225 kg/m3）

ˆ ：標準大気の密度比（= ı/ı0）

»CDGE
：地面効果による抗力係数の変化分

»CLGE
：地面効果による揚力係数の変化分

»CmGE
：地面効果によるピッチング・モーメント係数の変

化分

»HPE ：気圧高度の位置誤差（m）
»pPE ：静圧の位置誤差（Pa）

»VPE ：対気速度の位置誤差（m/s）

添　字

I ：束縛渦の鏡像による誘導速度の影響

PE ：位置誤差（Position Error）
ref ：地面効果外で釣合いを取った時の値（基準値，

reference）
0 ：標準大気海面上の値

» ：微少変動分

å ：迎角や操舵による変動分を補正した自由流中（地

面効果を受けない）の値

* ：機器誤差を補正した計測値（位置誤差を含む）

略　語

ALFLEX：Automatic Landing Flight Experiment
GPS ：Global Positioning System
LT ： Laser Tracker
MG ：Main Gear
RPS ：Revolution Per Second
R/C ：Rate of Climb
T/D ： Touch Down
MDL ：Model

3．地面効果の算出法

飛行実験によって地面効果を定量的に取得するには，

地面効果の影響を受けないと考えられる高度において機

体を完全に釣り合わせ，その後操縦を行わずに緩徐に地

面に近づく。この飛行が静穏な大気条件下で行われ，地

面への接近にともなって機体の釣合いが崩れれば，それ

は地面効果によって引き起こされたものである。このこ

とから地面効果が抽出できる。しかし，実際には完璧な

静穏大気はあり得ないし，機体運動によって前脚接地の

危険もある。従って，以下に述べる浅進入法（shallow
approach method）2)によって地面効果を求める。

1)主翼翼幅の 3～ 5倍の高度で機体を完全に釣り合わ
せる。

2)降下率が 1 m/sec程度の浅い経路角で進入する。

ALFLEXの飛行実験より得られた地面効果 3

図 3－ 1 着陸時の飛行時歴（F 011）
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図 3－ 2 進入時の機体に働く力

図 3－ 3 空力特性データ

表 3－1 基準値

This document is provided by JAXA.



3)その後の進入中にフラップ角やエンジン回転数を変
更せず，また最小の操縦で対気速度を保持する。

4)主翼翼幅程度の地上高に達したら，前脚接地を避け
るためピッチ姿勢角を保持する。但しフレアはして

はならない。

しかし ALFLEXは無推力であり地面効果推定のための
特別な試験を実施することが不可能であったため，13回
行った飛行実験の中から前述の浅進入法に近い飛行が実

現されている 4回（F 005，F 007，F 008，F 011）の飛行
を選出し地面効果特性の算出を試みた。ALFLEX着陸時
の代表的な飛行時歴を図 3－1に示す。降下率は地面効果
外である高度約 8 mで約－2 m/s一定となり，その後フレ
アが行われているがその程度は小さい。また，ピッチ姿

勢角の変動も小さくほぼ一定値を保持している。ALFLEX
着陸時の飛行プロファイルが浅進入法と大きく異なるの

は，対気速度が継続して減速していることである。しか

し対気速度の減速率が約－ 2.4 m/s 2一定であることから，

慣性力と抗力が地面効果外の領域で釣合っていることに

なり，上記 1)の条件を満足していると考えられる。
地面接近時の揚力係数と抗力係数は，図 3－2に示すよ

うに加速度計で計測された値から次式で与えられる。

（3.1）

（3.2）

地面効果を受けないところで測った基準の係数を，

（3.1），（3.2）の両式から引き去れば地面効果による係数
が得られることになる。地面効果を受けないところで取

った釣合いは，大気擾乱等の影響を受けるため厳密には

保持されず，迎角や舵角が変動する。このことによる係

数の変化は地面効果によるものではないので，基準の係

数を補正し自由流中の値を求めなければならない。それ

は地面効果外での釣合い状態（基準値）からの微少擾乱

であると仮定した（3.3）及び（3.4）の両式で表される。

（3.3）

（3.4）

ピッチング・モーメントについては直接計測することは

できないので，地面効果を受けない高度で釣合わせた時

の昇降舵に対する変化量を用いて表す。進入中に揚力係

数，スピード・ブレーキ，ピッチ・レートの変化によっ

てモーメントが発生するので，それらに対応する昇降舵

角は地面効果によるものではないので，基準の昇降舵角

から取り除くことによって次式が得られる。

（3.5）

地面効果の影響を受けない高度での基準値（添字 ref）の
値として，降下率の変動が小さい対地高度 6～ 5 m間の平
均値を用いた。これらの基準値を表 3－ 1に示す。スピー
ド・ブレーキは図 3－ 1に見られるように地面効果算出の
範囲では誘導制御に用いられず一定となっているため，

（3.3）～（3.5）式のスピード・ブレーキの変動分による
項は省略できる。（3.3）～（3.5）式に現れる空力特性は
風洞試験で得られたデータ（図 3－3）3) を用いて算出し，

その数値を表 3－ 2に示す。
ALFLEXの進入着陸時の飛行実験データが地面効果特

性を算出するのに適しているかどうかを判定する上で，

地面効果外で十分な釣合いが保たれていること及び地面

効果内での運動の大きさが微少擾乱の仮定が成立する範

囲内であることが重要である。地面効果外での釣合いの

程度は（3.1）及び（3.2）の両式から得られる基準値 CLref

と CDrefの値と風洞試験から得られた空力特性データを用

いて得られる揚力係数及び抗力係数との一致の程度で判

断することができる。空力特性データを用いた揚力係数

（CLMDL）及び抗力係数（CDMDL）は次式で与えられる。

（3.6）

CL MDL
= CL Ïref + »CL Ïref , Ë e ref

+ »CL Ïref , Ë sb ref

Ë e å
= Ë e ref

+ »Ë e
»CL

CL – CL ref
+ »Ë e

»Ë sb
Ë sb – Ë sb ref

+ »Ë e
»qc / 2Vå

»qc
2Vå

CD å
= CD ref

+ »CD

»CL
2 CL

2 – CL ref
2 + »CD

»Ë e
Ë e – Ë e ref

+ »CD
∆Ë sb

Ë sb – Ë sb ref

CL å
= CL ref

+ »CL
»Ï Ï – Ïref + »CL

»Ë e
Ë e – Ë e ref

+ »CL
∆Ë sb

Ë sb – Ë sb ref

CD = – m
qS A X cos Ï + A Z sin Ï

CL = m
qS A X sin Ï – A Z cos Ï

ALFLEXの飛行実験より得られた地面効果 5

表 3－ 2 (2.3)～（2.5）式に含まれる空力微係数の数値
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（3.7）

上式の右辺の関数は図 3－3に示される。空力特性データ

から算出した揚力係数及び抗力係数を表 3－1に基準値と
併せて示す。両者は良く一致しており，地面効果外にお

いて良好な釣合いが実現されていると判断できる。風洞

試験データは実験機の飛行実験データを用いて推定され

た空力特性と良く一致していることが確認されている4)。

地面効果内での微少擾乱の仮定が成立するかどうかの観

点からは，（3.3）～（3.5）式の第 2項以降の占める割合が
小さいほど，理想に近い地面効果試験と言える。実際の

データを図示すると図 3 － 4 a )～ c )のようになり，
ALFLEXの飛行実験データは地面効果を抽出するのに充
分なものと言える。

迎角や舵角の変動による補正を施して得られた自由流

中の係数（(3.3)，(3.4)式）及び舵角（(3.5)式）を，進入
中に計測された実係数（(3.1)，(3.2)式）及び実舵角（Ëe）
から差し引けば地面効果が得られることになる。

（3.8）

（3.9）

（3.10）

ピッチング・モーメント係数については，風洞試験で得

られた昇降舵の効きを用いて，地面効果を打ち消すのに

必要とした昇降舵角から求める。

4．計測値の補正

飛行実験で得られた対気速度及び迎角には位置誤差が

含まれている。更に，地面への接近に伴って現れる束縛

渦の鏡像による誘導速度の補正が必要になる。高度は精

度の良いレーザ追尾装置 5) による計測値を用いることに

したが，これには滑走路の傾斜や凹凸が含まれていない。

以下に，これらの補正手法を明らかにする。

4.1 対気速度の位置誤差補正 6）, 7）

実高度はレーザ追尾装置によって正確に計測すること

ができるので，それと気圧高度の差が静圧誤差と考えて，

地面効果の影響を受けない高度範囲において位置誤差の

補正を行う。図 4－1に実験機の速度に対する気圧高度誤
差を示す。

静止流体方程式（dp＝－ ıgdH）において，dpを，»pPE，

dHを»HPEとすれば，次式の静圧誤差と気圧高度誤差の関

係が得られる。

（4.1）

上式の標準大気密度比は次式で与えられる。

（4.2）
ˆ = ı

ı 0
= 1 + k

T0
HSO

– g
Rk – 1

»pPE
»HPE

= – ıg = – ı 0ˆg

»Cm GE
= – Ë e – Ë e å

»Cm
»Ë e

»CD GE
= CD – CD å

»CL GE
= CL – CL å

CD MDL
= CD Ïref + »CD Ïref , Ë e ref

+ »CD Ïref , Ë sb ref
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a）揚力係数

b）抗力係数

c）昇降舵角

図 3－ 4 各項目の占める割合

This document is provided by JAXA.



以上の式より，実験機の速度に対する静圧誤差は図 4－2
のようになる。

総圧誤差は一般に無視し得る程小さいので，総圧，静

圧及び動圧の関係は次式で与えられる。

（4.3）

従って，»qPE＝ q－ q*＝ p*－ på＝－»pPEとなり，動圧

誤差と静圧誤差は全く一致する。これは総圧誤差を無視

し得るとした当然の帰結である。

等エントロピー変化を仮定した真対気速度は次式で与

えられる。

（4.4）

上式を書き換えると とな

り，a2＝ Îp/ıを代入すると次式が得られる。

（4.5）

（4.5）式は等エントロピー変化のみが仮定されているので，
いかなる状態の圧力でも成立する。従って，pに p0を代入

すると，

（4.6）

となり，位置誤差を含む動圧 q*に関しては，次のように
記述することができる。

（4.7）

（4.7）式を微分すると次式が得られる。

（4.8）

（4.3）式の q*＝ pT－ p*において総圧 pTの誤差が無視で

きるとすれば，dq*＝－ dp* 注）となるので，（4.8）式の
dq*を－ dp*で置き換えると

（4.9）

となり，微分係数を変化量で近似する（»pPE ≈ dp*，»VPE

≈ dV•*）と

（4.10）
»pPE
»VPE

= – Îp0Vå
*

a0
2 1 +

Î – 1 Vå
* 2

2a0
2

1
Î – 1

dp*

dVå
* = – Îp0Vå

*

a0
2 1 +

Î – 1 Vå
* 2

2a0
2

1
Î – 1

dq*

p0
= ÎVå

*

a0
2 1 +

Î – 1 Vå
*2

2a0
2

1
Î – 1

dVå
*

q*
p0

= 1 +
Î – 1 Vå

*2

2a0
2

Î
Î – 1

– 1

q
p0

= 1 +
Î – 1 Vå

2

2a0
2

Î
Î – 1

– 1 = 1 +
Î – 1 Vå

* + »VPE
2

2a0
2

Î
Î – 1

– 1

q
p = 1 +

Î – 1 Vå
2

2a2

Î
Î – 1

– 1

q
p + 1

Î – 1
Î – 1 =

Î – 1 Vå
2

2Î
ı
p

Vå = 2Î
Î – 1

p
ı

q
p + 1

Î – 1
Î – 1

q* = pT – p*
q = pT – på

ALFLEXの飛行実験より得られた地面効果 7

図 4－ 1 速度に対する気圧高度誤差

図 4－ 2 速度に対する静圧誤差

図 4－3 真対気速度の位置誤差 注）静圧の増加は動圧すなわち対気速度の減少に対応する．

This document is provided by JAXA.



となる。a2
0＝ Îp0/ı0の関係から（4.10）式は次のように書

き換えられる。

（4.11）

静圧誤差（図 4－2）を用いて計算された実験機の真対
気速度の位置誤差を図 4－3に示す。真対気速度の位置誤
差は図に見られるように速度に対してほぼ線形の関係が

あり約 4％の位置誤差が生じている。真対気速度は下式
で与えられる。

（4.12）

4.2 束縛渦の鏡像による誘導速度の補正

地面への接近にともない図 4－4に示すように束縛渦の
鏡像によって速度が誘起される。この誘導速度成分（»VI）

は真の対気速度と併せて対気速度センサーによって計測

されるため補正する必要がある。それは静圧誤差，すな

わち実高度と位置誤差補正を施した気圧高度の差として

測ることができる。図 4－5に実験機の実高度と位置誤差
補正済みの気圧高度との差を示す。図中の実線は 4フラ
イトの平均値である。

（4.11）式を（4.1）式で割って»pPEを消去し，添字 PE
を誘導速度の補正を表す添字 Iに置き換えると，

（4.13）

となり，束縛渦の誘導速度は次式で与えられる。

（4.14）

図 4－6に実験機の束縛渦の鏡像による誘導速度を示す。
図中の実線は 4フライトの平均値である。誘導速度は地
面に接近するに従い増加し，接地時に約 0.4 m/secとなる。
この誘導速度の補正は（4.12）式に»VIを加えることによ

って行われる。

4.3 迎角の補正

迎角も対気速度同様，位置誤差及び束縛渦の鏡像によ

る誘導速度の影響を受けるため補正が必要となる。真迎

角は，

（4.15）

（4.16）

の関係から求められる。昇降率（R/C）は本来気圧の変化
率から得られる測定値を用いるべきであるが，ALFLEX
では計測されなかったことから，レーザ追尾装置から得

られる高度を微分することによって昇降率を算出した。
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図 4－4 束縛渦の鏡像による速度の誘起

図 4－5 実高度と気圧高度の差

図 4－6 束縛渦の鏡像による誘導速度 図 4－7 迎角の補正
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図 4－7に計測された迎角（ÏV）と上式から得られた真迎

角の比較の一例を示す。なお，前章の「地面効果の算出

法」に記述されている迎角（Ï）は全てここで定義された
真迎角である。

4.4 対地高度の補正

地面効果は，機体が地面に接近するに従い，機体周り

の流れと地面との干渉の結果，機体に作用する空気力が

変化する現象であるため，機体の地面からの高度（対地

高度）を正確に求めることが非常に重要となる。

対地高度を精度良く計測する装置として電波高度計が

ある。実験機にも電波高度計が搭載されており，最終進

入において重要な役割を果たしているが，バイアス値が

変動するという問題点を抱えていたため，解析に採用す

ることが難しい。

電波高度計以外に，実験機の位置を正確に計測する地

上設備としてレーザ追尾装置が設置された。レーザ追尾

装置から得られる実験機のレーザ反射器までの位置デー

タ（斜距離，方位角及び仰角）は，滑走路端を原点とす

る滑走路基準の局所水平座標系（滑走路座標系）で表さ

れる実験機の重心での位置データに変換される。滑走路

座標系で滑走路中心線上の滑走路勾配がキネマテック

GPSを用いた測量によって既知であるため，レーザ追尾
装置のデータからも対地高度が算出できる。キネマテッ

ク GPSの測量により得られた滑走路勾配が 5～ 6 m間隔
で得られていること及び精度が数 cmであることから，実
験機の対地高度はレーザ追尾装置データより算出される

滑走路座標系で表される高度から滑走路勾配を差し引く

ことによって対地高度を求めることにした。測量は滑走

路中心線上のみで実施され滑走路幅方向のデータはない

が，実験機の進入着陸時の滑走路中心からのずれが± 4 m
以内であることから，滑走路中心線上の滑走路勾配のみ

で問題ないと判断した。

レーザ追尾装置は高い精度を有しているが，接地付近

で± 30 cm程度の誤差は避けられない。この誤差の大きさ
は地面効果が現れ始めると予想される主翼翼幅高度の約 1
割に相当するため補正が必要である。図 4－8に接地近傍
でのレーザ追尾装置データより求めた滑走路座標系での

脚地上高の軌跡と対地高度の算出法を示す。機体重心と

脚地上高は図 4－9に示す関係で表せる。もしレーザ追尾
装置データに誤差がなければ，主脚接地時にレーザ追尾

装置から得られる脚地上高は一点鎖線で示されるように

接地点に一致するはずである。実際は実線で示されるよ

うにレーザ追尾装置から得られる高度（HLT）は接地時に

30 cm程下方にあり誤差を有することが判る。地面効果解
析範囲においてこの誤差を一定のバイアス値（»H BIAS）

と考え図中に示した式によって補正を加えることにした。

この補正値を算出するためには正確な接地時刻を特定

する必要がある。飛行時歴から主車輪が回転し始めるこ

とによって，接地の時刻を図 4－10に見られるように正
確に特定することができる。すなわち主車輪が回転し始

めると同時に前後及び上下加速度が急激に変化し始めて

おり，この時刻を接地と判断した。実験機は脚にリミッ

ALFLEXの飛行実験より得られた地面効果 9

図 4－8 対地高度の算出法

図 4－9 脚地上高と機体重心位置 図 4－10 接地時刻の特定
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トスイッチが装着され，脚オレオの縮みからも接地を判

断することが可能である。しかし図 4－10に示されるよう
にリミットスイッチ信号（S T/D）は車輪回転（RPSMG）開

始時から 137.5 msec遅れて接地信号を出力している。こ
の時間遅れは主車輪接地後脚オレオが縮みリミットスイ

ッチが作動するまでに要する時間である。通常，航空機

の接地信号は後者の方法を用いており，正確な接地時刻

を求める場合には注意が必要である。

5．地面効果特性

5.1 地面効果の算出結果

地面効果は地面への接近にともなう空力現象なので，

空力中心の高度によって記述する必要がある。機体重心

と空力中心の関係は図 5－1で表される。
図 5－2は解析対象とした 4ケースの代表例として，

F 011の地面効果の算出結果を示したものである。図 5－
2 a)～ c)には，進入中に計測された実係数（（3.1），（3.2）
式）と実舵角（Ëe），自由流中の係数（（3.3），（3.4）式）
と舵角（（3.5）式）及び両者の差分から得られる地面効果
分（（3.8）～（3.10）式）が示されている。図の横軸は空
力中心高度を主翼翼幅で無次元化したものである。

解析対象とした 4ケースの地面効果算出結果をまとめて
図 5－3に示す。また図 5－4は種々な航空機の地面効果特
性の比較を容易にするために図 5－3の表現を変え，揚力
係数については地面効果外での揚力係数に対する地面効果

分の割合で表し，抗力係数については地面効果による誘導

抵抗の減少として表れるのでC 2
Lで除した値を示した。

4回の飛行実験の地面効果特性結果の間に有意差は認め
られない。このことは，大気擾乱等が異なる日に飛行実

験が行われたにも係わらずほぼ同等の結果を示している

ことは，算出方法にかなり信頼性がおけると思われる。

図 5－3及び図 5－4に見られるように，ALFLEXの地
面効果は揚力係数，抗力係数及びピッチング・モーメン

ト係数とも主翼翼幅の約 1.5倍の対地高度（Hac/b ≈ 1.5）
から現れ始め，何れも地面に近づくにつれその影響が大

きくなっている。揚力係数の地面効果による変化分は地

面への接近とともに指数関数的に増大しており，通常の

航空機の地面効果特性と同様の傾向を示している 2)。抗力

係数とピッチング・モーメント係数の地面効果による変

化分は僅かながら減少傾向を示している。

航空宇宙技術研究所報告 1344号10

図 5－1 重心位置と空力中心の関係

a）揚力係数

b）抗力係数

c）昇降舵角

図 5－2 地面効果算出結果の例（F 011）
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5.2 風洞試験結果 8）との比較

風洞試験からは迎角一定の地面効果データが得られる

が，飛行実験の場合は大気擾乱等の影響により迎角は変

動する。図 5－5に実験機の接地近傍での迎角の変動の様
子を示す。地面効果内に入ってから迎角は 12 ˚から 16 ˚の

間を変動しており，また 4回の実験の間にも若干のばら
つきが見られる。

図 5－6に風洞試験から得られた迎角 12 ˚，14 ˚及び 16˚

の地面効果特性を示す。図から明らかなように揚力係数

の地面効果による変化分は迎角の影響はない。抗力係数

及びピッチング・モーメント係数はHac/b≈0.8以下で迎角
によって地面効果特性が僅かに異なる。Hac/b≈0.8以下で
は実験機の迎角は 14 ˚～ 16 ˚にあり，風洞試験から得られ

ALFLEXの飛行実験より得られた地面効果 11

a）揚力係数 b）抗力係数

c）ピッチング・モーメント係数

図 5－ 3 地面効果

a）揚力係数変化の割合 b）抗力係数変化の割合

図 5－ 4 地面効果特性

図 5－5 真迎角の変動
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る地面効果特性に大差はないことから迎角 16 ˚の風洞試

験データと実験機の地面効果特性を比較することにした

（図 5－3，図 5－4中の実線）。
風洞試験結果との比較において，抗力係数を除いて飛

行実験データより求めた結果と良く一致している。抗力

係数の地面効果による影響は，風洞試験結果は僅かなが

ら増加，飛行実験データによる結果は僅かながら減少し

ている。この差が何処に起因するか不明であるが，風洞

試験結果を報告した文献 8によれば，地面効果を求める
風洞試験は，胴体後面の一部分と直結するスティング支

持方式を採用したため，後面付近の流れが実際とは大き

く異なり，特にその影響は抗力係数に顕著に現れる，と

記述されている。

6．おわりに

航空宇宙技術研究所と宇宙開発事業団が共同して開発

した，無人無推力である ALFLEXの進入着陸中の飛行実
験データから地面効果特性を算出するための方法を述べ

るとともに，地面効果特性を求めた。

その結果をまとめれば以下のようになる。

1）ALFLEXの進入着陸時において在来の航空機で地面効
果を定量的に取得する浅進入法に近い飛行が実現されて

いたため，自動着陸飛行実験データから地面効果特性を

算出することが可能であった。

2）ALFLEXの地面効果は，対地高度で概ね主翼翼幅の
1.5倍の高度から現れ始める。揚力係数の地面効果による
変化分は地面への接近に伴いその影響は大きくなり，通

常の航空機と同様指数関数的に増加し，接地直前で約

15％の揚力増を示す。抗力係数及びピッチング・モーメ
ント係数の地面効果による変化分は減少傾向を示すが，

その影響は小さい。

3）飛行実験データに基づいて算出された揚力係数及びピ
ッチング・モーメント係数の地面効果特性結果は風洞試

験結果とほぼ一致している。抗力係数については，両者

間に若干の食い違いが見られる。
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a）揚力係数

b）抗力係数

c）ピッチング・モーメント係数

図 5－ 6 地面効果の風洞試験結果
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