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＊ 平成11年11月25日受付（received 25 November 1999）

＊1 飛行研究部（Flight Division）

＊2 流体科学総合研究グループ（Fluid Science Re-

search Center）

1．まえがき

　航空宇宙技術研究所では実験用航空機Dornier Do228-

200型機を母機としたMuPAL（Multi-Purpose Aviation

Laboratory：多目的実証実験機）と呼ばれるインフライ

ト・シミュレータ1）を開発中である。MuPALにはインフ

ライト・シミュレータとしての縦の運動模擬精度を向上

させるためにフラップ・イン・フラップ方式の DLC

（Direct Lift Control：直接揚力制御）フラップが搭載され

る。このDLCフラップ（以下DLCと呼ぶ）の性能や安

全性を飛行シミュレーションなどで評価するためには、

既存の飛行シミュレーション用数学モデル2）にDLCの空

力特性を組み込む必要がある。そこで、DLCの静的な空

力特性を取得することを目的に、当所の大型低速風洞と

1/6 縮尺プロペラ付全機風洞模型を用いて低速風洞試験

を行った。本報告では風洞試験結果に基づいたDLCの空

力的な性能や安全性について述べる。

　DLCは、縦の運動模擬精度を向上させるために無くて

低速風洞試験によるMuPAL（多目的実証実験機）の
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ABSTRACT
　Flap-in-flap type DLC (Direct Lift Control) flaps were installed on the“MuPAL (Multi-Purpose Aviation

Laboratory)”, an in-flight simulator now being developed by the NAL and based on a Dornier Do228-200. In

order to evaluate the aerodynamic performance of DLC-flaps (symmetrical deflection) and flight safety in the

event of malfunction (asymmetrical deflection), we investigated the static aerodynamic characteristics using

the NAL low-speed wind tunnel and a 1/6-scale model with motor-driven propellers. As a result we derived data

to be reflected in a mathematical model for flight simulation tests and proved that 1) vertical acceleration gen-

erated by the DLC-flaps could attain the target performance and 2) the asymmetrical deflection caused by

malfunction of the DLC-flaps  had  only  a  minimal  effect s on flight  safety.

　

Keywords: MuPAL, DLC-flaps, aerodynamic characteristics, low-speed wind tunnel testing

　

概　　要

　航空宇宙技術研究所で開発中の実験用航空機Dornier Do228-200 型機を母機としたMuPAL（Multi-Purpose

Aviation Laboratory：多目的実証実験機）と呼ばれるインフライト・シミュレータには、フラップ・イン・

フラップ方式のDLC（Direct Lift Control ：直接揚力制御）フラップが搭載される。このDLCフラップの

空力的な性能（対称動作）やDLCフラップ故障時の安全性（非対称動作）を飛行シミュレーションなどで

評価するために、当所の大型低速風洞と1/6縮尺プロペラ付全機風洞模型とを用いてDLCフラップの静的

な空力特性を取得する低速風洞試験を行った。その結果、飛行シミュレーション用数学モデルに反映する

データが得られるとともに、1）DLCフラップにより得られる上下加速度は目標性能を満足すること、2）

DLCフラップ故障時の非対称動作は静的には飛行の安全にほとんど影響がないことが明らかとなった。
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はならない制御舵面であり、主翼の揚力を直接変化させ

るために、着陸フラップの後縁部分を昇降舵や補助翼の

ようにプレーン・フラップ型の動翼に改造したものであ

る。MuPALに搭載されるDLCは、左舷側と右舷側にそ

れぞれ3枚づつに分割された合計6枚で構成されており、

それぞれに取り付けられた計6台の電動アクチュエータ

により駆動される。正常時にはすべての電動アクチュ

エータに対して送られる同一のDLC舵角コマンドによ

り、左舷側と右舷側のDLCが対称に動作して主翼の揚力

を直接変化させて上下加速度を得る（以下ではこの状態

をDLC対称動作と呼ぶ）。しかし、例えば電動アクチュ

エータのいずれか一台が故障した場合には当該DLCが任

意の舵角で固着してしまい、左舷側と右舷側で非対称と

なる可能性がある（以下ではこの状態をDLC非対称動作

と呼ぶ）。この場合には不意な横揺れ、偏揺れモーメント

が生じることになる。したがって、風洞試験ではDLCの

性能を評価するためのデータ取得（DLC対称動作時の揚

力、抗力、縦揺れモーメントの増減など）に加えて、DLC

が非対称となった場合に「安全に飛行を継続することが

できるか？」といった安全性を評価するためのデータ取

得（DLC非対称動作時の横揺れ、偏揺れモーメントの増

減など）も必要となる。なお、DLCに対する空力的な目

標性能は、巡航形態（着陸フラップ上げ、脚上げ）、機体

質量5,700(kg)、対気速度51.44(m/s)において±0.2(g)以

上の上下加速度を得ることである。

2．記　号

b ：翼幅（m）

CD ：抗力係数、＝抗力/(qS)

CL ：揚力係数、＝揚力/(qS)

Cl ：横揺れモーメント係数、

　　　　　　　　＝横揺れモーメント/(qSb)

Cm ：縦揺れモーメント係数、

　　　　　　　　＝縦揺れモーメント/(qSc
_
)

Cn ：偏揺れモーメント係数、

　　　　　　　　＝偏揺れモーメント/(qSb)

CY ：横力係数、＝横力/(qS)

c
_

：平均空力翼弦長（m）、MAC

q ：動圧（N/m2）

S ：主翼面積（m2）

T'c ：正味プロペラ推力係数、

　　　　　　　　＝CD（プロペラなし）－CD（プロペラあり）

V ：一様流速度（m/s）

α ：迎角（deg、胴体基準線の迎角）

αt ：水平尾翼の迎角（deg）

Δ( ) ：基準値からの差分（または各舵面中立位置から

の差分）

δa ：補助翼舵角（deg、両舷ともに後縁下げを正）

δDLC ：DLCフラップ角（deg、後縁下げを正）

δe ：昇降舵角（deg、後縁下げを正）

δf ：着陸フラップ角（deg、後縁下げを正）

δh ：水平安定板角（deg、後縁下げを正）

δr ：方向舵角（deg、後縁左を正）

δw ：操縦輪角（deg、反時計まわりを正）

ε ：吹き下ろし角（deg）

( )α ：α微係数

( )δ ( )
：各舵の効き、＝∂( )/∂δ( )

添　字

max ：～の最大値

L, R ：～の左、～の右

　なお、重心前後位置は28%MAC、上下位置は胴体基準

線上方50mmである。また座標系は基準点（28%MAC）を

通る安定軸系（図2.1参照）である。

3．風洞試験

3. 1　風洞と模型

風洞：航空宇宙技術研究所の大型低速風洞3）を用いた。測

定部は閉鎖型で、その断面は、高さ6.5m、幅5.5mの長

方形である。模型に働く空気力の測定には、前後二本支

柱のピラミッド型六分力天秤を用いた。その容量は、揚

力：－3,922.7～7,355.0(N)、抗力：－245.2～1,716.2(N)、

横力：±980.7(N)、縦揺れモーメント：±2,451.7(Nm)、

横揺れ、偏揺れモーメント：±1,471.0(Nm)である。

模型：模型の空力諸元を表3.1に、模型の写真、二面図、

そしてDLCを図3.1～図3.3にそれぞれ示してある。模型

はプロペラ駆動機構を備えた全機風洞模型で、縮尺は実

機の1/6である。その構造は芯金外皮構造（芯金はアル

ミ合金またはニッケル・クロム・モリブデン鋼、外皮は

アルミ合金またはガラス繊維強化プラスチック）であり、

プロペラ、水平尾翼、垂直尾翼、そして脚のそれぞれを

取り外して試験をすることができる。

　プロペラ駆動機構は、水冷電動モータ［定格回転数

11,500(rpm)/27.5(kW)］、減速歯車（メイン・ギヤボック

スとナセル・ギヤボックス、最終減速比1/1.9113）、プロ

ペラ［アルミ合金製、直径0.448(m)、ピッチ可変］で構

成される。プロペラの最大回転数は6,017(rpm)で、回転

方向は模型の後方から見て左右ともに反時計まわりであ

る。水冷電動モータの冷却水配管や電気配線、減速歯車

用の冷却オイル配管などは束にして、模型胴体下部から

前支柱風防内を通して測定部の外に誘導した。

　DLCは着陸フラップの後縁部分を昇降舵や補助翼のよ

うにプレーン・フラップ型の動翼としたもので、片舷3枚
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ずつの合計6枚（個々のDLCには識別のために左舷外側

から右舷外側に向かって#1, #2, ..., #6と番号を付けてあ

る）で構成されていて、着陸フラップの翼弦長の約34%、

同翼幅の約74%、同面積の約24%を占めている。

　

3. 2　試験方法

　風洞試験は特に断わらないかぎり、脚なし、試験風速

35(m/s)、プロペラあり（後述）、そして横すべり角β＝

0°とした状態で、迎角をα＝－10°～24°の範囲で変化さ

せることにより行った。測定点はα＝－10°から8°まで

は2°ごとに、またα＝8°から24°までは1°ごととした。

測定値としては各測定点毎にA/D変換器サンプリング周

期 20(ms)で 2秒間の測定を行いその平均値を用いてい

る。なお、測定値に対する風洞壁修正は行っていない。

　試験風速は天秤容量が大きいことから、測定精度を良

くするためにできるだけ高い風速であることが望ましい。

しかし、大きな迎角における模型の振動（バフェット）を

避けるために、すべての試験を風速35(m/s)で行った。し

たがって、主翼のMACを基準とした試験レイノルズ数は

2×105の程度となる。

　以下では、表3.2に示した試験ケース表に基づいて主要

な試験項目について述べる。

パワー効果（T'c効果）：T'c効果を見るために、着陸フラッ

プ角δf＝0°、5°、30°の三つの形態について“プロペラ

なし（模型からプロペラを取り外した状態で推力なし）”

と“プロペラあり（模型にプロペラを取り付けて回転さ

せた状態で推力あり）”とについて空力特性を測定した。

ここで、T'cは正味プロペラ推力係数で、“プロペラなし”

のときに測定された抗力係数と“プロペラあり”のとき

に測定された抗力係数との差、すなわち、

　

　　T'c＝CD（プロペラなし）－CD（プロペラあり）

　

である。本来ならばこのT'cの値をいくつかに変えて試験

を行うべきであるが、今回は試験期間の制約から、すべ

ての形態に対してCD（プロペラあり）＝0のみとした。したがっ

て、T'cの値は4.1項で述べるδf＝0°、5°、30°の各形態

に対するCD（プロペラなし）の値と等しく、それぞれT'c＝0.057、

0.063、0.122となる。T'cの較正は、風速35(m/s)、α＝

0°、β＝0°の状態でCD（プロペラあり）＝0（すなわち抗力の

読みがゼロ）となるようにプロペラピッチ角およびプロ

ペラ回転数を調整することにより行った。なお、迎角の変

化に対するT'cの変動は小さいものとして無視している。

DLC対称動作：この試験項目はDLCの性能を評価するた

めのデータ取得を目的としている。DLCが運用される二

つの形態（着陸フラップ角δf＝0°と5°）について、DLC

角δDLC＝－30°、－20°、－10°、0°、10°、20°、25°（符

号は後縁下げを正）としたときの空力特性を測定した。

さらにDLC対称動作時に生じる縦揺れモーメントを打ち

消す役割を果たす水平尾翼と昇降舵の効きを測定した。

ただし、水平尾翼の効きに対するDLCの影響について

は、その影響が小さいと予想されることから試験ケース

節減のためδf＝0°の形態でδDLC＝－30°、0°、25°につ

いてのみ測定した。また同様の理由から昇降舵の効きに

ついてもδf＝0°の形態でδDLC＝0°についてのみ測定し

た。

DLC非対称動作：この試験項目はDLCの安全性を評価す

るためのデータ取得を目的としている（表3.2に示した試

験ケース表からDLC非対称動作時の試験ケースNo.40～

58を抜き出して表3.3にまとめて示してある）。DLCが非

対称で固着する態様は（6枚あるので）様々であるが、今

回の試験では固着が生じたときに（飛行を継続するとい

う意味で）最も影響が大きいと考えられるDLC#1と#6に

ついて、①いずれか片方が単独で正あるいは負の最大角

（表3.3：ケースNo.1～ 4）で、②両方が同時に異符号の

最大角（表3.3：ケースNo.5, 6）で、固着した場合につい

て空力特性を測定した。なお、飛行形態としてはDLCが運

用されるδf＝0°と5°の二つの形態に、DLCが非対称で

固着したままの状態で着陸する場合を想定したδf＝30°

を加えた三つの形態とした。さらにDLC非対称動作時に

生じる横揺れ、偏揺れモーメントを打ち消す役割を果た

す補助翼と方向舵の効きを測定した。ただし、補助翼と

方向舵に対する着陸フラップおよびDLCの影響は小さい

ものとしてδf＝0°の形態でδDLC＝0°についてのみ測定

した。

4．試験結果

4. 1　パワー効果

　着陸フラップ角δf＝0°、5°、30°の三つの形態につい

て、“プロペラなし”と“プロペラあり”とを比較して、

図4.1(a)にα対CL、CD、Cmを、図4.1(b)にCm対CLを、

そして図4.1(c)にCD対Cmをそれぞれ示してある。

　一般にパワー効果（プロペラ後流が主翼と水平尾翼に

与える効果）は縦の空力特性に対して、揚力傾斜CLαお

よび最大揚力係数CLmaxを増加させること、また一定の迎

角で比較すると縦揺れモーメントCmを頭上げにする傾

向があり、迎角静安定Cmαを減少させることが知られて

いる。一連の図に見られるように、得られた試験結果も

これらと一致した傾向を示している。

　δf＝0°、5°、30°の各形態について、“プロペラなし”

と“プロペラあり”のときのCLα、CLmax、│Cmα│をCLmaxを

除きα＝0°の値で比較すれば、“プロペラなし”に対して

“プロペラあり”では、δf＝0°でCLαが約4%、CLmaxが約

0.20程度それぞれ増加し、│Cmα│が約12%減少している
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こと、δf＝5°でCLαが約3%、CLmaxが約0.25程度それぞ

れ増加し、│Cmα│が約19%減少していること、δf＝30°で

CLαが約12%、CLmaxが約0.40程度それぞれ増加し、│Cmα│が

約28%減少していることがわかる。ここで、δf＝30°に

おいてパワー効果が特に大きいのは、正味プロペラ推力

係数T'c［＝CD（プロペラなし）］がδf＝0°と5°に比べて約2倍

となっているためである。なお、“プロペラなし”のとき

に測定されたα＝0°におけるCDの値は、δf＝0°、5°、30°

のそれぞれの形態に対してCD（プロペラなし）＝0.0565、0.0627、

0.1218である。本風洞試験において、これらの値が各形

態に対するT'cと等しいことはすでに述べた。

4. 2　DLC対称動作時の縦の空力特性

　本節では、DLC の性能に対する評価を目的としてい

て、DLCが運用される着陸フラップ角δf＝0°と5°の二

種の形態について、DLC角をδDLC＝－30°、－20°、－10°、

0°、10°、20°、25°（符号は後縁下げを正）に変えたとき

の揚力、抗力、縦揺れモーメント係数の変化について述

べる。さらに水平尾翼の効き、昇降舵の効き、吹き下ろ

し角などについても述べる。

4. 2. 1　揚力特性

　図 4.2(a)に着陸フラップ角δf＝ 0°の形態について、

DLC角を変えたときのα対CL、CD、Cmを示してある。

図に見られるように、揚力係数CLはDLC角にほぼ比例

して増加していること、失速迎角がDLC角によってあま

り変化していないことがわかる。最大揚力係数CLmaxは

δDLC＝－30°、0°、25°のそれぞれに対してCLmax＝1.517、

1.754、1.936である。一方、図4.2(b)に示したδf＝5°の

形態におけるCLは、δf＝0°のときと同じくDLC角に比

例して増加しているが、失速迎角がδDLC＝0°のそれと比

較して、正のDLC角ではやや小さく、負のDLC角では

やや大きくなっている。CLmaxはδDLC＝－30°、0°、25°

のそれぞれに対してCLmax＝1.700、2.027、2.212である。

これを前述のδf＝0°におけるCLmaxと比較すると平均で

約14%の増加となっている。揚力傾斜CLαはDLC角によっ

てほとんど変化しておらず、δf＝0°のδDLC＝0°でCLα

＝0.1053(1/deg)が、同じくδf＝5°のδDLC＝0°でCLα＝

0.1115(1/deg)が得られている。ここで、CLαはα＝0°に

おける値である。

　図4.3(a)にδf＝0°の形態について、DLC角を変えたと

きのα対ΔCLを示してある。ここで、ΔCLはDLCによ

るCLの変化量で、δDLC＝0°のときのCLを基準としてい

る。すなわち、

　　ΔCL＝［CL(δDLC＝－30°)
－CL(δDLC＝0°)

］α＝ const.

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　    ＝－0°

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　     ＝   25°

である（特に断らない限り次項以降に述べる空力係数も

同様である）。αに対するΔCLの変化は、α＝0°～10°

の範囲で、DLC角が負のときには迎角の増加にともなっ

てΔCLが減少し、同じくDLC角が正のときには逆に増加

している。図4.3(b)に示したδf＝5°の形態では、正と負

のDLC角のいずれでも迎角の増加にともなって│ΔCL│

が増加している。ただし、これらの増減は量的にそれほ

ど大きなものではない。

　図4.4(a)はδf＝0°におけるδDLC対ΔCLをα＝0°と8°注）

について示したものである。δDLCに対するΔCLの変化

は、正と負のDLC最大角付近を除けばDLC角に比例し

て直線的に増加していること、同じく正と負のDLC最大

角付近を除けばα＝0°と8°で得られるΔCLにあまり差が

ないこと、さらに正よりも負のDLC角で│ΔCL│が大き

くなっていることがわかる。これらの傾向は、図4.4(b)

に示したδf＝5°におけるδDLC対ΔCLにもあてはまる。図

4.4(a)に示してあるように、δf＝0°のα＝8°でΔCLは、

正のDLC最大角δDLC＝25°で0.208が、負のDLC最大角

δDLC＝－30°で－0.276が得られている。また図4.4(b)に

示してあるように、δf＝5°のα＝8°でΔCLは、δDLC＝

25°で0.211が、δDLC＝－30°で－0.340が得られている。

　以下では、δf＝0°と5°の形態に分けてDLCの揚力制

御能力などについて述べる。

δf＝0°の形態：δf＝0°におけるDLCの揚力制御能力を

見るために、α＝8°におけるΔCL/CL（＝上下加速度の

変化）を求めると、正のDLC最大角δDLC＝25°で0.176、

同じく負のDLC最大角δDLC＝－30°で－0.234となり、

DLC全動作角（＝55°）では0.410となる。DLCに対す

る目標性能はα＝8°でΔCL/CL＝±0.2以上であるから、

このままでは正側のΔCL/CLが不足している。しかし、

DLC全動作角（＝55°）でΔCL/CL＝0.410が得られてい

ることから、これをDLC角の正側と負側に等しく割り振

ることができれば目標性能を満足する。そのためには

DLCの中立位置（以下では、これをDLCプリセット角と

いう）を負側に移動させ、DLC角の正側と負側とで

│ΔCL│が等しくなるようなDLCプリセット角を求めれ

ばよい。この条件を満たすようなDLCプリセット角を

…
 　
…

…
 　
…

注）DLCに対する目標性能要件［巡航形態（着陸フラッ

プ角 0°、脚上げ）、対気速度 51.44m/s、機体質量

5,700kg］から揚力係数CLを求めるとCL＝1.08程度と

なる。図4.2(a)からこのCLに対応する迎角を求めると

α＝8°程度になる。したがって、以下ではα＝8°にお

ける測定値などに注目して述べる。また、これと比較

して測定値の傾向などを見るためにα＝ 0°あるいは

4°についても同時に述べる。
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δDLC＝0°と－10°の間で補間して求めると、図4.4(a)に

示してあるようにδDLC＝－3.62°となる。このδDLC＝－

3.62°におけるCLを基準としてΔCLを求めればΔCL＝±

0.242となる。さらにΔCL/CLを求めれば図4.5(a)に示し

てあるように、正のDLC最大角δDLC＝25°で0.211が、負

のDLC最大角δDLC＝－30°で－0.212が得られる。すな

わち、DLCプリセット角をδDLC＝0°から－3.62°に移動

させることによりα＝8°でΔCL/CL＝±0.2以上という

目標性能を満足することができる。同じくα＝4°につい

てもDLCプリセット角をδDLC＝－3.62°としてΔCL/CL

を求めれば、正のDLC最大角δDLC＝25°で0.306が、負

のDLC最大角δDLC＝－30°で－0.327が得られる。

δf＝5°の形態：δf＝5°については揚力制御能力に対す

る目標性能は設定されていないが、δf＝0°と同じくδf＝

5°においてもDLCプリセット角δDLC＝－3.62°を採用す

るものとすれば、図4.4(b)に示したように、α＝8°にお

けるΔCLは正のDLC最大角δDLC＝25°で0.261が、負の

DLC最大角δDLC＝－30°で－0.291が得られている。ま

た図4.5(b)に示したように、α＝8°におけるΔCL/CLは

正のDLC最大角δDLC＝25°で0.183が、負のDLC最大角

δDLC＝－30°で－0.205が得られる。同じくα＝4°にお

けるΔCL/CLは、正のDLC最大角δDLC＝25°で0.262が、

負のDLC最大角δDLC＝－30°で－0.273がそれぞれ得ら

れている。

4. 2. 2　抗力特性

　図4.6(a)に着陸フラップ角δf＝0°について、DLC角を

変えたときのα対ΔCDを示してある。αに対するΔCDの

変化をα＝0°～10°の範囲で見てみると、DLC角が正の

ときには迎角に比例して直線的に増加し、DLC角が負の

ときには逆に直線的に減少していること、またDLC角が

正のときにはCDが増加しているのに対し、負のDLC角

では小さい迎角では増加し、逆に大きい迎角では減少し

ていることがわかる。これらの傾向は図4.6(b)に示した

δf＝5°のときのα対ΔCDにもあてはまる。ただし、

│ΔCD│はδf＝0°のときと比べて大きな値となっている。

　図4.7(a)にδf＝0°のときのδDLC対ΔCDをα＝0°と8°

について示してある。δDLCに対するΔCDの変化をα＝8°

について見てみると、正のDLC角では舵角にほぼ比例し

て増加しているのに対し、負のDLC角（δDLC＝－10°

～－30°）では舵角に対してあまり変化していないこと、

また負よりも正のDLC角で│ΔCD│が大きくなっている

ことがわかる。前項で述べたように、正と負のDLC角で

等しいΔCL/CLを得るために設定したDLCプリセット角

δDLC＝－3.62°を基準として、ΔCDの最大値をα＝8°に

ついて見てみると、図中に示してあるように、正のDLC

角ではδDLC＝25°でΔCD＝0.025、負のDLC角ではδDLC

＝－10°でΔCD＝－0.005となる。一方、図4.7(b)に示し

たδf＝5°のときのδDLCに対するΔCDの最大値を同じく

α＝8°について見てみると、図中に示してあるように、

正のDLC角ではδDLC＝25°でΔCD＝0.037、負のDLC角

ではδDLC＝－30°でΔCD＝－0.012となる。

4. 2. 3　縦揺れモーメント特性

　図4.8(a)に着陸フラップ角δf＝0°について、DLC角を

変えたときのα対ΔCmの変化を示してある。図に見られ

るように、ΔCmの変化はαに対して非線型であること、

またDLC角が正のときにはΔCmも正（頭上げ）で、DLC

角が負のときにはΔCmも負（頭下げ）であることがわか

る。同じく図4.8(b)に示したδf＝5°のときのαに対する

ΔCmの変化は、α＝10°付近におけるDLC角の正側で、

δf＝0°のときと比べてΔCmが大きくなっていることを

除けば、δf＝0°のときのΔCmの傾向と比べて大きな違

いがないことがわかる。

　図4.9(a)にδf＝0°のときのδDLC対ΔCmをα＝0°、4°、

8°について示してある。ΔCmの変化はδDLCに対しても非

線型であるが、DLC角が増加すればΔCmも増加し、DLC

角が減少すればΔCmも減少していることがわかる。4.2.1

項で述べたように、DLCプリセット角δDLC＝－3.62°を基

準として、ΔCmの最大値をα＝8°について見てみると、

図中に示してあるように、δDLC＝ 25°でΔCm＝ 0.07、

δDLC＝－20°でΔCm＝－0.03となる。このΔCmを昇降

舵を用いて静的に打ち消すものとして、必要なΔδe（昇降

舵角の変化）を求めれば、4.2.5項で述べるように、δf＝0°

の形態における昇降舵の効きCmδe は－0.031(1/deg)程度

の値を有するから、δDLC＝25°でΔδe＝2.3°、δDLC＝

－20°でΔδe＝－1.0°となる。同じく図4.9(b)に示したδf＝

5°のときのδDLCに対するΔCmの最大値をα＝8°につい

て見てみると、図中に示してあるように、δDLC＝25°で

ΔCm＝0.11、δDLC＝－20°でΔCm＝－0.04となる。や

はりこのΔCmを昇降舵で静的に打ち消すものとして、必

要なΔδeを求めれば（風洞試験ではδf＝0°のときのCmδe

しか得られていない。ここではδf＝5°でも同等のCmδe
が

得られるものとしている）、δDLC＝ 25°でΔδe＝ 3.5°、

δDLC＝－20°でΔδe＝－1.3°となる。

4. 2. 4　水平尾翼の効き

　着陸フラップ角δf＝0°で、DLC角δDLC＝－30°、0°、

25°について水平尾翼取付角δh
注）を変えたときのα対

注）水平尾翼は水平安定板と昇降舵とで構成されてい

る。ここでは昇降舵を水平安定板に対して0°に固定し

て水平安定板の取付角を変えている。
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CL、CD、Cmを図4.10(a)～(c)に示す。ただし、δDLC＝0°

についてはδh＝－15°、－10°、－5°、0°、5°、10°、（符

号は後縁下げを正）とし、δDLC＝－30°と25°については

試験期間の制約からδh＝－15°、0°、10°とした。さらに

水平尾翼の効きを見るために、これらの図から作成した

δh対ΔCmを図4.10(d)に示した。

Cmδh
：図4.10(a)～(c)に見られるように、取付角δhを変

えたときのα対Cmは低い迎角でδh＝0°の形状をほぼ

保ったまま取付角に比例して上下に移動している。また

図4.10(d)で、迎角ごとに水平尾翼の効きを見てみると、

α＝0°では、DLC角によらずに取付角に対してほぼ一定

の効きが得られている。これに対してα＝8°では、δDLC

＝－30°における正側の取付角で水平尾翼が失速してい

るためにほとんど効きが見られず、またδDLC＝0°におけ

る正側の最大取付角付近では効きが低下している。失速

迎角をやや越えたα＝16°では、DLC角によらずに負側

の取付角においてα＝0°と8°のときと同じ程度の効きが

得られているのに対し、正側の取付角では水平尾翼が失

速しているためにほとんど効きが見られない。Cmδh
は、

δDLC＝－30°におけるα＝8°の正側の取付角とδDLC＝0°

におけるα＝8°の正側の最大取付角付近を除けば、迎角

とDLC角によってあまり変わらず、Cmδh ＝－0.056(1/

deg)程度の値が得られている。

CLδh ：次項でも述べるが、CLδh
は失速迎角のような大き

な迎角を除き、迎角やDLC角によってあまり変わらず

に、CLδh ＝0.014(1/deg)程度の値となっている。

4. 2. 5　昇降舵の効き

　着陸フラップ角δf＝0°、DLC角δDLC＝0°で、昇降舵

角δeを変えたときのα対CL、CD、Cmを図4.11(a)に示す。

またδe対ΔCmを比較のためにδh対ΔCmと同時に図4.11

(b)に、δe対ΔCLをやはり比較のためにδh対ΔCLと同時

に図4.11(c)に示す。ただし、これらの図ではδhを実際の

舵角の2倍として示してある。

 Cmδe
：図4.11(a)に見られるように、δeを変えたときの

α対Cmはδe＝0°の形状をほぼ保ったまま舵角に比例し

て上下に移動している。また図4.11(b)に見られるよう

に、α＝0°と8°における昇降舵の効きは、舵角に対して

ほぼ一定であり、正と負の最大角付近においてもあまり

効きが低下していない。失速迎角をやや越えたα＝16°

における昇降舵の効きは、負側の最大舵角付近で特に効

きが低下している。 Cmδe
はα＝0°で－0.027(1/deg)、α

＝8°で－0.031(1/deg)程度の値が得られている。

CLδe
：図4.11(c)はδeを変えたときのΔCLの変化を示した

ものである。CLδe
はα＝ 0°と 8°とであまり変わらず、

CLδe
＝0.007(1/deg)程度の値となっている。

δeとδhの効きの比較：すでに述べたように、図4.11(b)

にはδe対ΔCmとδh対ΔCmとを比較のために同時に示し

てある。図から明らかなように、α＝0°と8°とでは、正

と負の最大舵角付近を除けばΔCmに対するδeとδhとの

効果がほぼ同じものであることがわかる。また図4.11(c)

には同じくδe対ΔCLとδh対ΔCLとを比較のために同時

に示してある。この図からも、α＝0°と8°では、正と負

の最大舵角付近を除けばΔCLに対するδeとδhの効果が

ほぼ同じものであることがわかる。すなわち、これらの

図ではδhを実際の舵角の 2 倍として示してあるから、

ΔCmとΔCLに対するδhとδeの効果が、例えばδhを5°

変えたときとδeを10°変えたときとがほぼ同じものであ

ることがわかる。したがって、δeとδhの間にはほぼδe

＝2×δhの関係が成り立つといえる。

4. 2. 6　吹き下ろし角

　DLC角の変化が水平尾翼位置における主翼の平均的な

吹き下ろし角に与える影響について調べるために、“水平

尾翼あり”のときのα対Cmと“水平尾翼なし”のときの

α対Cmとのデータを用いて迎角αに対する吹き下ろし

角εを推定4）する。以下にその手順について述べる。

　まず、“水平尾翼あり”のデータとして、図4.10(a)～(c)

に示したα対CL、CD、Cmからα対Cmを抜き出して図

4.13(a)～(c)に示してある。ただし、図4.13(a)と(c)とで

は水平尾翼取付角δh＝－15°、0°、10°のときのα対Cm

しか得られていないから、これらを内挿してδh＝－10°、

－5°、5°のときのα対Cmを求めてデータを補ってある

（図中の破線）。次に、“水平尾翼なし”のデータとして、

図4.12に示したα対CL、CD、Cmからやはりα対Cmを

抜き出して対応するDLC角ごとに図4.13(a)～(c)に同時

に示してある。これらの図で、“水平尾翼あり”のときの

α対Cmと“水平尾翼なし”のときのα対Cmとの各交点

では［図4.13(a)中の丸印］、水平尾翼の揚力がゼロ（すな

わち水平尾翼が安定に寄与していない）となっている。

したがって、水平尾翼の零揚力迎角が0°（すなわち水平

尾翼が対称翼断面）ならば、

　　αt＝α＋δh－ε＝0°

である。ここでαtは水平尾翼迎角である。以上のことか

ら各交点におけるδhとαとを図上から読み取れば、上式

を用いてεを求めることができる。ただし、実機（模型）

の水平尾翼の翼断面は逆キャンバで零揚力迎角は＋0.6°

である。したがって、上式で求めたεから＋0.6°を減じ

なければならない。図4.13(d)は上記の手順で得られた

δDLCごとのα対εである。δDLC＝0°のときのεを基準

としてδDLC＝ 25°と－ 30°のεをそれぞれ比較すれば、

δDLC＝ 25°では主翼の揚力が増加していることにとも

This document is provided by JAXA.



7低速風洞試験によるMuPAL（多目的実証実験機）のDLCフラップ基本空力特性確認

なってεも増加し、同じくδDLC＝－30°では逆に主翼の

揚力が減少していることにともなってεも減少している

ことがわかる。

　4.2.4項の水平尾翼の効きで述べたように、図4.10(d)で

α＝8°のδDLC＝－30°における正側の取付角δhで効きが

ほとんど見られないのは、上記のようにδDLC＝－30°で

はεが減少しているために、αtが大きくなり水平尾翼が

失速（水平尾翼の断面が逆キャンバであるために正側の

失速迎角が比較的小さいものであると考えられる）して

いるためであると考えられる。さらに、この水平尾翼の効

きの低下は図4.10(a)にも見られるように、α＝6°前後と

比較的小さい迎角から始まっていることに注意する必要

がある。

4. 3　DLC非対称動作時の横・方向の空力特性

　本節では、DLCの安全性に対する評価を目的としてい

て、DLCが運用される着陸フラップ角δf＝0°、5°の二種

の形態に、DLCが非対称となったまま着陸する場合を想

定したδf＝ 30°の形態を加えた三種の形態について、

DLCが非対称となったときに生じる横揺れ、偏揺れモー

メントについて述べる。さらに、これらのモーメントを

打ち消すために用いる補助翼と方向舵の効きについても

述べる。

4. 3. 1　横揺れモーメント特性

　図4.14(a)～(c)は、着陸フラップ角δf＝0°、5°、30°

の三種の形態について、DLC #1と #6のいずれか片方が

単独で正あるいは負の最大角で固着したケース 1～4（表

3.3）と、さらにその両方が同時に異符号の最大角で固着

したケース 5、6（表3.3）とで生ずるΔClをαに対して試

験ケースごとにプロットしたものである。

　図4.14(a)に示したδf＝0°の形態で、αに対するΔClの

変化をα＝0°～10°の範囲で試験ケースごとに見てみる

と、ケース1、4、5では負のΔClが、ケース2、3、6で

は正のΔClがそれぞれ生じていること、すべての試験

ケースを通して│ΔCl│が最大となるのはDLC #1と#6が

同時に異符号の最大角で固着したケース5と6であるこ

とがわかる。以上のことは、図4.14(b)と(c)に示したδf＝

5°と30°の形態におけるαに対するΔClの変化にもあて

はまる。

　図4.14(a)のδf＝0°の形態で、ΔClが最大となるのは、

すでに述べたようにケース5と6であり、その大きさは

ケース 5と 6とであまり変わらずに、α＝ 0°でΔCl＝

±0.0183、α＝8°でΔCl＝±0.0157程度である。これら

のΔClを補助翼（簡単のために補助翼の横揺れモーメン

トに対する寄与のみを考えて）を用いて静的に打ち消す

ものとすれば、4.3.3項で述べるように、補助翼は最大で

ΔCl＝±0.06 程度を発生させる能力を有するから、十分

にこれらのΔClを打ち消すことができる。またδf＝0°

における補助翼の効きClδw
は－0.001(1/deg)が得られて

いるから、これらのΔClを操縦輪角δwに換算すれば、α

＝0°でδw＝±19°（δwmaxの27％）、α＝8°でδw＝±16°

（δwmaxの23％）となる。さらに補助翼トリムは最大で±

0.027の横揺れモーメントΔCl(trim)を発生させる能力を有

するから（図中にこの値を示してある）、これらのΔClに

対して補助翼トリムを用いれば保舵力をゼロとすること

もできる。

　試験を行った範囲内で、ΔClが失速迎角以下で最大と

なるのはδf＝5°におけるケース5で、その大きさはΔCl

＝－0.0219であり、α＝14°において生じている。今回

の試験ではδf＝0°に対する補助翼の効きしか得ていない

ので、δf＝5°でもδf＝0°と同等の補助翼の効きが得ら

れるものとすれば、このΔClをδw＝22°（δwmaxの32％）

以内で打ち消すことができる。もちろん補助翼トリムを

用いれば保舵力をゼロとすることもできる。いずれにし

ても試験を行った範囲内では、DLC非対称時に生じる最

大横揺れモーメントは、補助翼の横揺れモーメント発生

能力の約37％以内であること、補助翼トリムを用いれば

保舵力をゼロとすることができること ,から静的には飛

行の安全にはほとんど影響がないものと考えられる。

4. 3. 2　偏揺れモーメント特性

　図4.15(a)～(c)は前項と同じく、着陸フラップ角δf＝

0°、5°、30°の三種の形態について、DLC #1と#6のいず

れか片方が単独で正あるいは負の最大角で固着したケー

ス1～4（表3.3）と、さらにその両方が同時に異符号の

最大角で固着したケース5、6（表3.3）とで生じるΔCnを

αに対して試験ケースごとにプロットしたものである。

　図4.15(a)に示したδf＝0°の形態で、αに対するΔCn

の変化を試験ケースごとにα＝0°～10°の範囲で見てみ

ると、ケース1、4、5（いずれも負のΔClが生じる）では、

小さい迎角では負のΔCnが生じているのに対して、ケー

ス2、3、6（いずれも正のΔClが生じる）では正のΔCn

が生じている。しかし、迎角の増加にともなってこれら

の正負が逆転していること、すべての試験ケースを通じ

て│ΔCn│が最大となるのは、DLC#1と#6が同時に異符

号の最大角で固着したケース5と6であることがわかる。

これらの傾向は、図4.15(b)に示したδf＝5°の形態にも

あてはまる。ただし、δf＝0°と比べて大きな迎角で│ΔCn│

の値が大きくなっている（特にケース2、3、6）。

　一方、図4.15(c)に示したδf＝30°の形態では、δf＝0°

や5°で見られたような迎角の増加にともなうΔCnの正負

の逆転はなく、ケース1、4、5では正のΔCnが、ケース

2、3、6では負のΔCnが生じていて、大まかに見れば、い
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ずれも迎角にほぼ比例して増加していることがわかる。

　図4.15(a)のδf＝0°の形態で、ΔCnが最大となるのは、

すでに述べたようにケース5と6であり、その大きさは

α＝0°～10°の範囲でΔCn＝±0.0021以内である。この

ΔCnを方向舵（簡単のために方向舵の偏揺れモーメント

に対する寄与だけを考えて）を用いて静的に打ち消すも

のとすれば、4.3.4 項で述べるように、方向舵は最大で

ΔCn＝±0.0353を発生させる能力を有するから、十分に

このΔCnを打ち消すことができる。またδf＝0°における

方向舵の効きCnδr
は－0.0018(1/deg)が得られているか

ら、このΔCnを方向舵角δrに換算すればδr＝±1.2°

（δrmaxの6％）以内となる。

　試験を行った範囲内で、ΔCnが失速迎角以下で最大と

なるのはδf＝30°におけるケース6である。その大きさ

はΔCn＝－0.0052であり、α＝12°において生じている。

今回の試験ではδf＝0°に対する方向舵の効きしか得てい

ないので、δf＝30°でもδf＝0°と同等の方向舵の効きが

得られるものとすれば、このΔCnをδr＝3°（δrmaxの15％）

以内で打ち消すことができる。いずれにしても試験を

行った範囲内では、DLC非対称動作時に生じる偏揺れ

モーメントは方向舵の効きに対して十分に小さく、前項

で述べた横揺れモーメントと同じく静的には飛行の安全

にはほとんど影響がないものと考えられる。

4. 3. 3　補助翼の効き

　着陸フラップ角δf＝0°、DLC角δDLC＝0°で、左舷の

補助翼ΔδaL
注）を変えたときのα対ΔClを図4.16(a)に、同

じくα対ΔCnを図4.16(b)に示してある。また図4.16(c)

は、左舷で得られたΔClとΔCnとの符号を換えたものが

右舷でも得られるものとして、両舷を操舵したときの

　　ΔCl＝ΔCl (ΔδaL )－ΔCl (ΔδaR )

　　ΔCn＝ΔCn (ΔδaL )－ΔCn (ΔδaR )

をそれぞれ求め、操縦輪角δw（符号は反時計まわりが正）

に対して示したものである。ただし、δwを変えたときの

左舷と右舷のそれぞれの舵角は図4.16(d)に示した実機で

の測定結果に基づいている。なお、以下では補助翼の効

きを単位操縦輪角当たりの横揺れモーメント係数

Clδw
（＝ΔCl  /Δδw）と同じく単位操縦輪角当たりの偏揺

れモーメント係数Cnδw
（＝ΔCn  /Δδw）で表示する。

Clδw
：図4.16(c)に見られるように、δwに対するΔClの変

化は、正側と負側の最大操縦輪角付近でわずかに低下し

ているのを除けばδwに比例して直線的に増加しているこ

と、また補助翼は最大で±0.06程度のΔClを発生させる

能力を有することがわかる。Clδw
はα＝0°と8°とでほと

んど変わらずに、Clδw
＝－0.001(1/deg)程度の値が得ら

れている。

　実機では、横のトリムを補助翼の舵面そのものの中立

位置を±8°の範囲で変えてΔClを得る方式である。した

がって、補助翼トリムにより得られる横揺れモーメント

ΔCl(trim)の最大値をα＝8°について求めれば、

　　ΔCl(trim)＝ΔCl (ΔδaL＝±8° )－ΔCl (ΔδaR＝    8° )＝±0.0027

となる。

Cnδw
：同じく図4.16(c)に見られるように、α＝0°におけ

るアドバース・ヨーはδw＝±30°で最大となるが（この

ときのΔCnの大きさはΔClの約3％）、それより大きな

δwでは減少していて、最大操縦輪角付近になるとわずか

にプロバース・ヨーになっている。これに対してα＝8°

におけるアドバース・ヨーはδw＝±60°で最大となり（こ

のときのΔCnの大きさはΔClの約9％）、それより大きな

δwでは減少している。Cnδw
はα＝0°、δw＝±30°の範

囲で0.22×10－4(1/deg)、同じくα＝8°、δw＝±60°の

範囲で1.24× 10－4(1/deg)程度である。

4. 3. 4　方向舵の効き

Cnδr
：着陸フラップ角δf＝0°、DLC角δDLC＝0°で、方

向舵角δrを変えたときのα対ΔCnを図4.17(a)に、また

δr対ΔCnを図4.17(b)に示す。これらの図から、αに対

するΔCnの変化は大きな舵角でαの増加にともなってわ

ずかに減少していること、またδrに対するΔCnの変化は

舵角に比例して直線的に増加していること、さらに方向

舵は最大で±0.0353程度のΔCnを発生させる能力がある

ことがわかる。Cnδr
はα＝0°で－0.0020(1/deg)、α＝8°

で－0.0018(1/deg)程度の値が得られている。

Clδr
：同じくδrを変えたときのα対ΔClを図4.17(c)に、

またδr対ΔClを図4.17(d)に示す。これらの図に見られる

ように、正側の舵角ではαの増加にともなってΔClが正

から負に、また負側の舵角では逆に負から正に変化して

いることがわかる。得られたαに対するΔClのデータは

バラツキが大きく、Clδr
を求めるのに困難を感じるが、こ

こでは精度を多少犠牲にして最少二乗法により

注）Δδaは補助翼の中立位置から測定した舵角である。実

機の補助翼は着陸フラップも兼ねているいわゆるフ

ラッペロンで、着陸フラップが下がるとそれと連動し

て補助翼も下がりその中立位置が変わる。この中立位

置を中心として舵面が上下に動く。ただし、中立位置

が変わっても舵面の動作角度（－25°/＋18°）は変わ

らない。中立位置はδf＝0°、5°、30°のそれぞれに対

して4°、8°、13°である。

±
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　　Clδr
＝2.928× 10－4－ 3.339× 10－ 5・α(1/deg)

と近似した。この近似式を用いて求めたΔCn＝Clδr
・δrを

図4.17(c)と(d)に実線で示してある。同じく近似式を用い

てClδr
を求めれば、α＝0°で2.928×10－4(1/deg)、α＝

8°で0.257× 10－4(1/deg)となる。

CYδr
：同じくδrを変えたときのα対ΔCYを図4.17(e)に、

またδr対ΔCYを図4.17(f)に示す。これらの図から、αに

対するΔCYの変化はどの舵角でもαの増加にともなって

わずかに減少していること、またαに対するΔCYの変化

は舵角に比例して直線的に増加していることがわかる。

CYδr
はα＝0°で0.0039(1/deg)、α＝8°で0.0035(1/deg)

程度の値が得られている。

5．まとめ

　航空宇宙技術研究所で開発中の実験用航空機Dornier

Do220-200型機を母機としたMuPAL（多目的実証実験機）

に搭載されるフラップ・イン・フラップ方式のDLC（直

接揚力制御）フラップについて、その性能や安全性を飛

行シミュレーションなどで評価するために、当所の大型

低速風洞と1/6縮尺プロペラ付全機風洞模型とを用いて

低速風洞試験を行い、DLCフラップの静的な空力特性を

取得した。その結果、飛行シミュレーション用数学モデ

ルに反映されるデータが得られるとともに、以下のこと

が明らかとなった。

1） DLC の性能（対称動作）；DLC により得られる

ΔCL /CL（＝上下加速度の変化）をフラップ角δf＝0°、

5°および迎角α＝ 4°、8°について下表に一覧する。

DLCプリセット角をδDLC＝－3.62°とすれば、δf＝0°

のα＝8°でΔCL /CL＝±0.2以上が得られており、DLC

に対する目標性能を満足している。

2） DLCの安全性（非対称動作）； DLC #1と #6とが同

時に異符号の最大角で固着したときに生じる横揺れ、

偏揺れモーメントの大きさは、風洞試験を行った範囲

内では補助翼、方向舵の効きと比較して小さく、静的

には飛行の安全にほとんど影響がないとものと考えら

れる。

3） 各舵面の効き；一連の風洞試験の過程で得られた各

舵面の効きを下表に一覧する。

　本風洞試験結果は飛行シミュレーション用数学モデ

ル5）に反映されて、特にDLCの安全性に関する評価が進

められている。今後は、風洞試験結果や飛行シミュレー

ション結果を踏まえて、DLCの性能や安全性を証明する

ための実機実証飛行試験を行う段階に進むことになる。

　最後に、風洞試験の実施にあたり川崎重工業（株）小

林繁晃氏、当所空力特性研究部星野秀雄主任研究官の助

言を受けたこと、また当所空力特性研究部低速風洞研究

室各位の支援を受けたことを付記して謝意を表します。
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表　ΔCL /CL (δDLC, PRESET＝－3.62°)

   δf δDLC α＝4° α＝8°

    0° －30° －0.327 － 0.212

＋ 25° ＋0.306 ＋ 0.211

    5° －30° －0.273 － 0.205

＋ 25° ＋0.262 ＋ 0.183

表　各舵面の効き（単位：1/deg）

　α＝0° 　α＝8°

CLδe
－0.007 　 ←

CLδh
－0.014 　 ←

Cmδe
－0.027 － 0.031

Cmδh
－0.056 　 ←

Clδw
－0.001 　 ←

Clδr
　 2.928× 10－4 　 0.257× 10－4

Cnδw
　 0.22× 10－4＊ 　 1.24× 10－ 4＊＊

Cnδr
－0.0020 － 0.0018

CYδr
　 0.0039 　 0.0035

＊－ 30°＿＜δw＿＜30°、＊＊－ 60°＿＜δw＿＜60°

This document is provided by JAXA.



10 航空宇宙技術研究所資料756号

表3.1　風洞模型の空力緒元（1/2）
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表3.1　風洞模型の空力緒元（2/2）
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表3.3　DLC非対称時の試験ケース（単位：deg）
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図2.1　座標系（安定軸）
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図
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図3.2　風洞模型（二面図）
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図3.3　風洞模型（左舷DLCフラップ）
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図4.1(a)　パワー効果　α対CL、CD、Cm
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図4.2(a)　DLCフラップの効果（対称動作）、α対CL、CD、Cm（δf＝0°）
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図4.2(b)　DLCフラップの効果（対称動作）、α対CL、CD、Cm（δf＝5°）
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図4.10(a)　水平尾翼の効き、α対CL、CD、Cm（δf＝0°、δDLC＝－30°）
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図4.10(b)　水平尾翼の効き、α対CL、CD、Cm（δf＝0°、δDLC＝0°）
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図4.10(c)　水平尾翼の効果、α対CL、CD、Cm（δf＝0°、δDLC＝25°）
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図4.10(d)　水平尾翼の効き、δh対ΔCm（δf＝0°）
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図4.11(a)　昇降舵の効き、α対CL、CD、Cm（δf＝0°、δDLC＝25°）
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図4.11(b)　水平尾翼と昇降舵の効きの比較δe、2×δh対ΔCm（δf＝0°、δDLC＝0°）
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図4.11(c)　水平尾翼と昇降舵の効きの比較δe、2×δh対ΔCL（δf＝0°、δDLC＝0°）
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図4.12　DLCフラップの効果（対称動作、水平尾翼なし）、α対CL、CD、Cm（δf＝0°）
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