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ABSTRACTABSTRACTABSTRACTABSTRACTABSTRACT
　Wind tunnel tests were conducted to investigate  lift to drag ratio improvement by the leading-edge

flap of the outer wing on an SST model at transonic regions. Force measurements and surface pres-

sure measurements were performed for the SST model with and without outer leading-edge flaps of 5

and 12.2 degree deflection angles. The lift to drag ratio was improved due to a reduction in the drag

component, because the flow was attached to the  leading edge surface of the wing. The optimum flap

deflection angles to attain the maximum lift to drag ratio at a fixed lift coefficient were estimated

using experimental results.
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概　　要

　クランクト・アロー翼を有する超音速航空機（SST: Supersonic Transport）形態では外翼側の後退角を

浅くしアスペクト比をより大きくすることで低速空力性能が向上される。そのため後退角の浅い外翼前縁

では，設計マッハ数において超音速前縁となり，鋭い前縁形状を有する。しかし，外翼前縁部が亜音速前

縁となる遷音速領域では，外翼の鋭い前縁で流れが剥離しやすく，これにより空力性能の低下が懸念され

る。本研究では超音速前縁形状を有するSST形態の外翼前縁部をフラップ化し，操舵することにより遷音

速領域での外翼前縁フラップによる揚抗比の向上に対する有効性を風洞実験により明らかにした。外翼前

縁フラップを操舵してない基本形態とフラップ舵角を5°, 12.2°に操舵させた場合で空気力，翼表面静圧の

比較を行った。本実験範囲内では比較的に高い揚力の範囲では外翼フラップ操舵により抵抗が低減され，

揚抗比が向上されることを確認した。このような抵抗の低減はフラップ操舵により前縁で流れの剥離を抑

え，剥離渦の発生を抑制させることが主要因であった。今回の実験結果をもとにして揚力係数を一定値に

保ったときに揚抗比を最大にする最適フラップ舵角を求め，これらの特性について考察を行った。本研究

で得られた知見により，今後，遷音速領域における最適フラップ形状の設計に研究を進める。
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１．序　論

　超音速航空機（SST）の主翼にはデルタ翼に代表され

るような大きな後退角を持つ低アスペクト比翼が採用さ

れ，このようなSST形態翼の一つにクランクト・アロー

翼がある。一般的に内翼側に比べ外翼側の後退角を浅く

しアスペクト比を向上させ，低速性能を改善させること

がクランクト・アロー翼の特徴の一つに挙げられる (1)。

現在，航空宇宙技術研究所（NAL）で研究・開発が行わ

れている小型超音速実験機(2)はその主翼にクランクト・

アロー翼を採用している。既に設計が終了している小型

超音速ロケット実験機に比べ，現在設計が進められてい

る小型超音速ジェット実験機では外翼側の後退角をより

浅くし，翼幅を増大させてアスペクト比を大きくするこ

とで低速領域での空力性能を向上させる設計がなされて

いる。そのため設計マッハ数M∞=1.7において外翼が超

音速前縁となり，鋭い前縁形状を有する翼断面形状が採

用されている（図1）。しかし，遷音速領域では外翼の鋭

い前縁では流れが剥離しやすく，これによる空力性能の

低下が懸念される。そこで，外翼前縁部をフラップ化し，

適正な操舵をすることにより剥離を抑え，空力性能の改

善をはかるという前縁フラップの適用が想定されてい

る。

　Rennie(3)らは2次元翼を用いて風洞実験を行い，前縁

フラップ効果を検討した。前縁フラップを適正に操舵す

ることにより前縁での剥離を抑制し，これにより失速角

が増加すると報告している。これらは 2次元流れにおけ

るフラップ操舵の有効性を調べたものであり，大きな後

退角を持つSST形態翼の場合は3次元的な流れが支配的

であるため，フラップ効果は不明である。一方，3次元

渦流れが顕著なデルタ翼では，離着陸のような低速高迎

角飛行時の揚抗比を改善するための前縁デバイスに前縁

記号表

b：全スパン長 [m]
－c：平均空力翼弦長 [m]

CD：抗力係数　( = D / (q Sw))

CD opti：最適フラップ操舵時の抗力係数

CL：揚力係数　( = L / (q Sw))

Clocal：局所翼弦長

Cm：ピッチングモーメント係数：平均空力翼弦の25％位
－置 ( = My / (q・Sw・c))

Cp：圧力係数　( = (P − P∞ ) / q)

Cr：翼根部での翼弦長 [m]

D：抗力 [N]

L：揚力 [N]

My：ピッチングモーメント [Nm]

M∞：一様流マッハ数

P：翼表面静圧 [Pa]

P0：一様流総圧 [Pa]

P∞：一様流静圧 [Pa]

q：一様流動圧 ( = (0.7 M∞ 2 P0) / (1+0.2 M∞ 2)7/2 ) [Pa]

Re 数：平均空力翼弦長に基づくレイノルズ数

Sw：翼面積 [m2]

U∞：一様流速 [m/s]

X：翼頂点から機軸方向への距離

Y：模型機軸からスパン方向への距離

α：迎角 [deg]
β：横すべり角 [deg]
δ f LE-out：外翼前縁フラップ舵角 [deg]
δ f LE-out opti：外翼前縁最適フラップ舵角 [deg]
Λ：後退角 [deg]

図1． 外翼前縁後退角の違いによる超音速外翼前縁と亜音速外翼前縁の概念図
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ボルテックス・フラップ(4)がある。前縁フラップを下方

に操舵することにより，前縁から剥離した渦をフラップ

上に位置させ，渦吸引力を前方に傾けることにより抵抗

を低減させ，揚抗比を向上させるメカニズムである。こ

のような前縁ボルテックス・フラップは離着陸のような

低速高迎角飛行領域での適用が想定される。これに対し

て，離着陸飛行時に比べ低い迎角領域での飛行が考えら

れる遷音速領域では前縁フラップの適正な操舵により翼

上面で付着流を形成することがより有効的と考えられ

る。

　本研究では外翼前縁部をフラップ化したSST形態模型

を用いて遷音速風洞実験を行った。遷音速領域での外翼

前縁フラップ操舵時の空力特性を調べ，揚抗比特性にお

ける外翼前縁フラップ操舵の有効性を検討することを目

的とする。

２．実験装置及び方法

２－１ SST 形態模型

　本実験に用いた SST 形態模型の概略図を図 2 に示す。

模型は胴体と主翼で構成され，主翼には内翼前縁，外翼

前縁，後縁に舵角が異なるフラップが取り付けられるよ

うになっている。フラップを操舵してない形態（基本形

態）はNALで研究・開発が進められている小型超音速ジ

ェット実験機 (5) の 01 形態と同一のものである。主翼は

クランクト・アロー翼であり，機体軸から翼端方向にセ

ミ・スパン長の 55％位置に内翼と外翼のキンクを持つ。

内翼/外翼前縁後退角は66 /゚42 で゚あり，外翼側の後退

角を浅くし翼幅を増大させてアスペクト比を向上させる

ことにより低速空力特性の改善を図った設計になってい

る。また，主翼には揚力依存抗力を低減させるべく超音

速揚力面理論（Carlson 法）により捻りとキャンバー分

布を与えたワープ設計(2)がなされている。内翼の翼断面

はNACA66シリーズであり，外翼側は厚み比3%の 円弧

翼型(biconvex)断面を有する(6)。外翼前縁フラップは局

所翼弦長の 20%位置をヒンジ・ラインとし，下方に折り

曲げる形状である（図2のA-A断面を参照）。外翼前縁フ

ラップ舵角はフラップを操舵してない 0°に対して 5 ,゚

12.2 の゚舵角を有する。この舵角は内翼前縁フラップを

15 ,゚ 30 に゚操舵した場合，内翼・外翼前縁のキンク位置

で滑らかにつながる舵角である。本実験では外翼前縁フ

ラップの有効性に着目しているため，外翼前縁フラップ

のみ操舵した。内翼・外翼のキンク位置での不連続面に

ついては不連続による影響を低減させ，フラップ効果の

みを評価するためなめらかに両曲面がつながるように整

形を行った。また，左翼上面には最大翼弦長の55%，83%

( X=0.55Cr, 0.83Cr ) 位置スパン方向に各 10 点ずつ計 20
点の静圧孔が設けてあり，前縁付近での前縁剥離渦によ

る圧力変化を捕らえるため翼中心から翼端（前縁）にい

くにつれ密に配置した（図 3）。

２－２ 実験装置

　本実験はNALの 2m× 2m遷音速風洞 (7)において行っ

た。2m×2m の測定部を持つ回流型風洞であり，本実験

では一様流総圧をP0=80kPaに固定して，マッハ数M∞を

図2． SST模型概略図（小型超音速ジェット実験機01形状）  unit：mm

φ
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変化させた。風洞実験時の風洞測定部における模型の様

子を図 4に示す。模型はスティングによる後方支持であ

る。実験では横滑り角をβ=0 に゚して迎角αを変化させ，

内挿天秤による空気力測定と表面静圧測定を行った。空

気力測定には B-660H 型六分力天秤を使用し，表面静圧

測定は圧力センサーに機械式圧力センサーと差動型圧力

変換器（定格15psi）を使用した。模型内部に設置した圧

力センサーからの配線や配管は天秤に干渉しないように

模型胴体内を通し，模型後胴部でスティングにつなげ

た。これらの配線類が力測定に及ぼす干渉量はショー

ト・キャリブレーションによりその量が測定される空気

力に比べ微小であることを確認し，空気力計測と表面静

圧測定は同時に行った。空気力測定結果はベース圧，キ

ャビティ―圧の補正やスティングや天秤のたわみ補正を

行った。計測の詳細については前報 (8) に記述してある。

２－３　実験条件

　以下に実験の測定条件をまとめる。

マッハ数：M∞ = 0.8, 0.9, 0.95, 1.05, 1.1, 1.2
迎角：α = −1 ～゚ 6 ゜

横滑り角：β = 0 ゜

一様流総圧：P0 = 80kPa
－レイノルズ数（平均空力翼弦長 c =0.459m を基準）：

Re = 4.8 × 106 ～ 5.3 × 106

３．結果及び考察

３－１　基本形態の空力特性

　この節では外翼前縁フラップを操舵してない基本形態

の空力特性についてまとめる。

　図5にはM∞=0.8の場合，X=0.55Crと0.83Crでの表面

静圧分布を示す。横軸は局所半翼幅の無次元数を示し，

0% が翼中心線，100% が前縁を示す（図 2 参照）。また，

X=0.83Cr の場合，図中にはフラップのヒンジ位置や内

翼・外翼のキンク位置を点線で示してある（ただし図 5
は外翼前縁フラップ操舵無しの場合である）。X=0.83Cr

ではα≦0 の゚場合，翼端近くの静圧2点が正の値（Cp＞

0）を示している。迎角が増加すると翼端近くのCpが減

少（グラフ縦軸の上方向へ移動）し，α＞5°では圧力の

ピークが見られる。これは前縁付近で流れが剥離し，翼

上面で前縁剥離渦を形成しているためと推測される。ま

たX=0.83Crではα=6.5 の゚場合キンク付近で圧力の小さ

い負のピークが観察されるが，これは同じ迎角で

X=0.55Cr の場合の Cp 分布ピークから推測されるように

内翼前縁で形成された剥離渦による影響と考えられる。

このような高いαにおける流れ場を把握するため，参考

として低速風洞実験6)でのオイル・フローによる翼上面

X=0.55Cr X=0.83Cr

Body

Center line

Pressure tappings

X=0 X=1.0Cr

Pressure tappings

図3． 翼表面圧力孔位置

図4． NAL2m×2m遷音速風洞測定部内のSST模型の様子

Outer wing leading-edge flap
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の流れパターンと表面静圧分布を図 6 に示す。オイル・

フロー結果 ( 図 6(A)) より外翼前縁付近での渦による流

れパターンが確認でき，X=0.83Crでの表面静圧分布 (図

6(B))は前縁付近でCpの負のピークが見られる。すなわ

ち，Cpの負のピークは外翼前縁で形成された剥離渦によ

る渦吸引力が働いたためである。M∞=0.8でのCp分布（図

5(B)）は低速でのCp分布 (図6(B))と同様であることか

ら，M∞ =0.8のα＞ 5 で゚見られる前縁付近のCp のピー

クは前縁剥離渦の形成によるものと推測される。

　図 7にはα変化時の縦3分力結果を示す。揚力係数CL

を見ると，α=0.5°～3 の゚間ではαの増加にともない，ほ

ぼ線形的にCL が増加する。α≧ 4 に゚なるとαの増加に

ともないCLの非線形的な増加が見られ，これはCp 分布

からも推測されるように翼の上面で前縁剥離渦が形成さ

れ，これにより翼上面に非線形的な渦吸引力が働いたた

めと考えられる。また，同様な理由によりピッチングモ

ーメント係数Cmもα≧4 で゚非線形的に機首下げモーメ

ントが働く。

　図8にはX=0.83Crでの各マッハ数(M∞=0.9, 1.05, 1.2)
におけるCp 分布を示す。外翼前縁付近でCp のピークが

見られるがα≧3～4 付゚近であることから，この迎角付

近で外翼前縁から流れが剥離していると考えられる。こ

のことから今回実験を行ったM∞の範囲では，外翼前縁

図5． 基本形態の翼表面圧力分布

（M∞ =0.8, δ f LE out =0 ）゚

(A) X=0.55Cr (B) X=0.83Cr

図6． 低速における外翼前縁剥離渦の形成

（基本形態 , U∞ =30m/s, α =5 ）゚

(A)  

leading-edge

separated vortex

X=0.83Cr

(B)  X=0.83Cr

図7． 基本形態の縦3分力結果

（M∞ =0.8, δ f LE out =0 ）゚
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の剥離流れは概ね同様な傾向を示していることが分か

る。すなわち，前縁での剥離を抑制するフラップ操舵が

α≧3～4 で゚有効性を見出すことが期待されるので，次

節でこれを検討することにする。

３－２　外翼前縁フラップ効果

　 この節では外翼前縁フラップを操舵し，フラップ操舵

を行った場合の空力特性について調べる。外翼前縁フラ

ップを操舵してないδ f LE-out=0 に゚対して，δ f LE-out =5 ，゚

12.2°に操舵した場合を比較する。

　図 9にはM∞ =0.8においてX=0.55Crでの翼表面静圧測

定結果（Cp 分布）を示す。X=0.55Cr 位置は内翼・外翼の

キンク位置 (X=0.69Cr)より機体軸 X 方向において上流側

に位置しているため (図 2参照 )，内翼のみの断面形状を

有する。外翼前縁フラップを操舵した場合（δf LE-out =5 ，゚

12.2°）の Cp 分布がδ f LE-out =0 の゚場合のCp 分布と良く

一致している。すなわち，X=0.55Crでは外翼前縁フラッ

プの操舵による影響がとても小さいことが読み取れる。

図 10には図 9 と同様な形態についてX=0.83Cr 位置での

Cp 分布を示す。α =4.3 の゚場合（図 10( C)），δf LE-out =0 で゚

はフラップ上でCpの負のピークが大きいが，δ f LE-out=5゜

では平坦な Cp 分布を示す。これはδ f LE-out =0 の゚場合，

図8． 各マッハ数における翼表面圧力分布

（X=0.83Cr, δ f LE out =0 ）゚

(A)  M =0.9 (B)  M =1.05 (C)  M =1.2

図9． 外翼前縁フラップ操舵時の翼表面圧力分布

（M∞ =0.8, X=0.55Cr）
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図10． 外翼前縁フラップ操舵時の翼表面圧力分布

（M∞ =0.8, X=0.83Cr）

図11． 外翼前縁フラップ操舵時の空気力特性（M∞=0.8）
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前縁で剥離し渦流れを形成しているのに対して，δ f LE-out

=5 の゚場合フラップの操舵により翼面に付着した流れが

形成されているためと考えられる。また，α=6.5 の゚δ f LE-out

=5 の゚場合（図 10(D)），フラップ上に Cp の負のピーク

が見られる。これはα =4.3 か゚ら 6.5 に゚増加したことに

よってフラップ上で前縁剥離渦が形成され，これにより

渦吸引力が働くためと考えられる。この場合フラップは

下方に操舵していることから，フラップ面に垂直方向に

働く圧力は機体軸に対して前方に傾いていることを意味

する。そのためフラップを操舵していない場合に比べフ

ラップを操舵した場合は抵抗が低減され，揚抗比L/Dを

向上させる方向に働くことが考えられる。図10のδ f LE-out

=12.2 で゚はヒンジ・ラインの内側でCpの負のピークが見

られる。これはδ f LE-out =12.2 に゚操舵した場合，ヒンジ・

ライン位置で表面が不連続に大きく曲がっていることか

ら剥離した渦流れを形成し，これにより負のサクション

ピークが見られると考えられる。このようなヒンジ・ラ

インより内側での負圧のピークは CL を増加させる働き

をするが，その反面 CD も増大させる働きをする。

　図 11 には M∞ =0.8 で外翼前縁フラップ操舵有無での

縦3分力，ポーラー曲線，Cm−CL曲線を示す。CL（図11(A)）

はδ f LE-out =0 に゚比べδ f LE-out =5 ,゚ 12.2 の゚場合では全

体的に若干減少している。α≧3 で゚フラップ操舵した場

合のCLの減少は，前縁剥離渦の発生を抑制したため渦吸

引力が減少したことが主な理由として考えられる。CD

（図11(B)）は低迎角ではフラップを操舵した場合が操舵

してない場合に比べ抵抗が大きい。ポーラー曲線（図

11(D)）でもCLが低い範囲では同様な傾向を示す。反面，

CLが大きい範囲では外翼前縁フラップを操舵した場合が

操舵してない場合より抵抗が小さく，L/Dにおいて外翼

前縁フラップ操舵が有効的であることが読み取れる。

Cm- CL曲線（図11(E)）はフラップ操舵の影響が小さい。

　図12には図11(D)と同様に各M∞でのポーラー曲線を

示す。δ f LE-out =5 の゚場合，M∞ =0.8と同様に低い CL 範

囲ではフラップを操舵した場合が，操舵してない場合よ

りCDが大きいが，高いCLの範囲ではフラップを操舵し

た場合がより小さいCDを示す傾向が見られる。しかし，

δ f LE-out =12.2 の゚場合，M∞ =1.05（図 12(B)）, 1.2（図

12(C)）では今回実験を行ったCLの範囲でδ f LE-out =0゜

に比べ CD が低減されない。

３－３ 外翼前縁フラップ操舵の有効性

　本節では外翼前縁フラップ操舵の有効性を系統的に調

べていく。実験で得られたポーラー曲線（図 11(D), 図

12）を最小自乗法を用いて下記の 2 次曲線で近似した。

　　　　　　　CD = K (CL − CL0)2 + CD0            　      (1)

図12． 各マッハ数におけるポーラー曲線特性

(A)  M =0.9 (A)  M =1.2(A)  M =1.05

図13． ポーラー曲線近似による各係数の変化
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　一般に (1) 式の係数 K はアスペクト比に反比例する。

CL0は翼のキャンバー効果を示す。また，CD0は摩擦抵抗

とワープに伴う最小揚力時の圧力抵抗の和である。図13
には各M∞で各外翼前縁フラップ舵角における 2次曲線

近似式 (1)の各係数を示す。図13(A)より，δ f LE-outの変

化によるKの変化は小さい。これは外翼前縁フラップ操

舵による効果が翼のアスペクト比を変化させた場合に生

じる効果ではないことを示している。CL0 ( 図 13(B)) は

フラップ舵角により大きく変化し，フラップ舵角を増大

させるとCL0 は増加する。これはフラップを大きく操舵

することにより翼のキャンバーを増加させることと同様

な効果が得られることを意味する。また，CD0（図13(C)）

は δ f LE-out =0 ,゚ 5°の場合に比べ δ f LE-out =12.2 の゚場合が

大きく増加している。δ f LE-out =12.2 の゚場合M∞=0.8での

CD特性（図11(B)）を見ると，CD0を示す迎角はα=2.5゜

であるので，そのαにおけるX=0.83Crでの表面静圧分布

を図 14 に示す。図中には比較のため δ f LE-out =0 ,゚ 5 の゚

場合に同様なCD0を示す迎角でのCp分布を重ねて示す。

図よりδ f LE-out =0 ,゚ 5°の場合に比べ，δ f LE-out =12.2 の゚

場合は翼面上のヒンジ・ラインの内側で剥離が生じてい

ることがわかる。このことが原因でδ f LE-out =12.2 の゚場

合 CD0 が増加することが考えられる。

　各 M ∞における外翼前縁フラップの有効性を見るた

め，CL がある一定の値（CL=0.2, 0.3）のときの CD の値

を図 15に示す。CL=0.2（図 15(A)）の場合M∞≦0.95で

はδ f LE-out =5°の方がδ f LE-out =0 よ゚り小さい CD を示し

ており，外翼前縁フラップを 5 に゚操舵した方が L/D を

向上させていることが分かる。δ f LE-out =12.2 の゚場合で

はM∞ =0.8を除いたM∞の領域でδ f LE-out =0 に゚比べCD

が大きく，L/Dにおいて有効的でないことがわかる。同

様な傾向は CL=0.3（図 15(B)）の場合でも見られる。

CL=0.3の場合ではCL=0.2の場合に比べ，より広いM∞の

領域でδ f LE-out =5°でのフラップ操舵によるCDの低減が

見られておりL/Dにおいて外翼前縁フラップ操舵による

有効性が確認できる。またM∞が低いほど外翼前縁フラ

ップを操舵した場合に CD が低減する傾向が若干見られ

る。

　図 16 にはフラップ操舵時（δ f LE-out =5 ,゚ 12.2 ）゚と

δ f LE-out =0 の゚場合で同一のCDを持つCLを示す。これは

図 11(D) と図 12 でδ f LE-out =5 ,゚ 12.2 の゚ポーラー曲線

がδ f LE-out =0 の゚ポーラー曲線と交差する点でのCL の値

であり，この点を各M∞で求め図中に示した。この境界線

より高いCLでは外翼前縁フラップを操舵（δ f LE-out =5 ，゚

あるいは δ f LE-out =12.2 ）゚した方が操舵してない（δ f LE-out

=0 ）゚場合に比べCDが低減される領域であることを意味

する。δ f LE-out =5 の゚場合ではこの境界線が 0.1 ≦ CL ≦

0.2の範囲に位置し，比較的低いCLからフラップを操舵

した方が操舵してない場合よりL/Dにおいて有効である

図16． フラップ操舵時と操舵なしの場合の同一のCDを

持つ CL の境界線図14． 最小抵抗時のCp分布（X=0.83Cr）

(A) CL=0.2 (B) CL=0.3

図15． 各CLにおける外翼前縁フラップ操舵による抵抗の低減
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ことがわかる。δ f LE-out =12.2 で゚はこの境界線が高いCL

の方（図中の上方）に移動しており，δ f LE-out =5 に゚比

べより高い CL においてフラップ操舵が L/Dにおいて有

効になることが分かる。また，図16の各M∞における境

界線の変化に注目すると，δ f LE-out =5 ，゚12.2°とも M∞

=1.0を境に異なる傾向を示す。M∞＜1.0ではM∞の増加

によりCL 値も増加する傾向が見られるが，M∞＞ 1.0で

はM∞を増加させてもほぼ同一のCL値を示している。こ

の理由については次節で検討することにする。

３－４ 最適フラップ舵角

　本節では今回の実験結果をもとにして外翼前縁フラッ

プの最適フラップ舵角について考察する。ここでの最適

フラップ舵角とは，ある一定のCLにおいてCDが最小に

なる外翼前縁フラップ舵角を意味する。１つの例として

図 17には各フラップ舵角（δ f LE-out = 0, 5, 12.2 ）゚でCL

=0.2 を示す場合の CD 値を示す（図中の○印）。δ f LE-out

= 5 の゚場合ではδ f LE-out = 0 の゚場合に比べ CD が減少す

る。しかし，さらにフラップ舵角を増大させδ f LE-out =

12.2 の゚場合ではδ f LE-out = 5 の゚場合に比べCDが増加す

る傾向が見られる。このようなCDの値をδ f LE-outの2次

曲線で近似した（図中の実線）。

　    CD = K1 (δf LE-out −δf LE-out opti )2 + CD opti               (2)

　(2) 式よりδ f LE-out = δ f LE-out opti で抵抗は最小になり，

このフラップ舵角をその CL における最適フラップ舵角

δ LE-out opti と呼ぶことにする。また，最適フラップ舵角

に操舵した場合の抵抗値をCD optiと表記する。このよう

な処理をCL =0.15, 0.2, 0.25, 0.3の場合と今回実験を行っ

た全てのM∞で施した。なお，この最適フラップ舵角は

3 点のフラップ舵角（δ f LE-out =0 ,゚ 5 ,゚ 12.2°）の実験

結果から求めていることに注意すべきである。本来，正

確な最適フラップ舵角を求めるには，より多くのフラッ

プ舵角での実験結果が必要である。しかし，今回のよう

な3点の舵角結果から求めた最適フラップ舵角でも定性

的な傾向を把握することが可能と考えた。上記の方法で

求めた最適フラップ舵角δ f LE-out opti を図 18(A) に示す。

また図18(B)には最適フラップ舵角に操舵した際の抵抗

CD opti とδ f LE-out =0 で゚の抵抗 CD clean の差分（∆CD opti=

CD opti − CD clean）を示す。この値が負の場合は最適フラ

ップ舵角に操舵した場合の抵抗CD optiがフラップを操舵

してない場合の抵抗CD cleanより小さく，フラップ操舵に

よるCDの低減を意味する。また図19には最適フラップ

舵角操舵時のX=0.83Cr位置でのCp分布を示す。図18(A)
より示された最適フラップ舵角が今回の実験で計測した

ケースと一致する場合を探し出し，そのCp分布をプロッ

図17． 風洞実験結果による最適フラップ操舵

（M∞ =0.8, CL=0.2 の場合）

図18． 最適外翼前縁フラップ舵角とCDの低減

(B) CD

CD opti

(A) f LE out opti

図19． 最適フラップ舵角操舵時のCp分布（δ f LE-out=5 ）゚

This document is provided by JAXA.



超音速航空機（SST）形態の高揚力装置に関する実験的研究 11

トしたものである。図 19にはδ f LE-out =5 の゚場合のみ示

した。CL=0.2，0.3の場合の最適フラップ舵角に操舵した

場合ではヒンジ・ラインの内側にCpの負のピークが見ら

れ小さい剥離があると考えられるが，前縁では流れの剥

離を抑制し，全体的に滑らかな流れが形成されているこ

とが読み取れる。このような結果を含めて図18に示され

た結果を考察していく。

　図18(A)より，CLが増大するとδ f LE-out optiは増加する

傾向が見られる。また，最適フラップ舵角の増加率 (勾

配 ) は CL 増加に伴いなだらかになっている。これは CL

とαはほぼ比例することから，CLの増加はαの増加を意

味する。そのため前縁での剥離を抑え，滑らかな付着流

を形成（図19）するためのフラップ舵角は，αの増加(CL

の増加 )にともない増大するものと考えられる。しかし

フラップ舵角が増大すると図 10 に示されたようにフラ

ップのヒンジ・ラインで流れが剥離し，これによりL/D
が悪化するため，CL増加によるδ f LE-out optiの増加率はな

だらかになっているものと考えられる。図18(B)よりCL

の増加にともないCD optiは減少する傾向（図中の下方に

移動）が見られる。これらを説明するために，まずフラ

ップを操舵してない場合（δ f LE-out =0 ）゚を考える。α

の増加にともない前縁で流れが剥離し，翼面上で前縁剥

離渦を形成する。この前縁剥離渦はさらにαを増加させ

ると渦は成長し，より大きな渦吸引力が翼面に垂直方向

に働く (9)。ここでフラップを操舵することを考える。フ

ラップ操舵により前縁剥離渦の発生を抑制することがで

き，そのため渦吸引力による CD の増加を低減させるこ

とができる。αが増大して渦吸引力が増大すれば，フラ

ップの操舵によって CD の低減の効果は，より増大する

ことが考えられる。そのために図18(B)で示したように

CLが増大するとフラップ操舵による抵抗の低減も増大す

ると考えられる。

　図 18(A)よりM∞＜ 1.0ではM∞が大きくなるとδ f LE-

out optiは減少する傾向が見られる。これはM∞が増加する

につれ圧縮性により前縁での流線の曲がりが小さくなる

ためと考えられる。また，同様な理由から M∞＞ 1.0 で

はM∞の変化によるδf LE-out optiの変化は小さい。図18(B)
でもM∞＜1.0ではM∞が大きくなると∆CD optiの絶対値

が減少する傾向（図中の上方に移動）が見られ，M∞＞

1.0 では M∞の変化による ∆CD opti の変化は小さい。

４．結　論

　設計点で超音速前縁の外翼を有する SST 形態につい

て，遷音速領域における外翼前縁フラップの揚抗比に対

する有効性を風洞実験により明らかにした。外翼前縁フ

ラップを操舵してない基本形態と5°, 12.2°にフラップを

操舵させた場合で翼に働く空気力と翼表面静圧測定結果

を比較した。

・ 外翼前縁フラップ舵角δf LE-out=5°の場合ではフラップ

を操舵してない場合に比べ広い CL の範囲で L/D の改

善が得られた。これはフラップの操舵により外翼前縁

で流れの剥離を抑えられたためである。外翼前縁フラ

ップ舵角δf LE-out=12.2°の場合ではL/Dの改善が得られ

るCLの範囲がδf LE-out=5°の場合に比べ狭いことがわか

った。

・ 試験結果を最小自乗法による2次曲線近似を用いて整

理し，CLを一定値に保ったときにL/Dを最大にする最

適フラップ舵角を求めた。その結果，CLの増大にとも

ない最適フラップ舵角は増加する。また，M∞＜1の範

囲ではM∞が増加するにつれ最適フラップ舵角は減少

する傾向が得られた。外翼前縁フラップの効果は最適

フラップ舵角の大きさに比例し，フラップ舵角が大き

いほどフラップ効果による CD の低減量は増大する。

・ CL を 0.2と 0.3に固定した場合では外翼前縁フラップ

操舵により流れ場の剥離を抑制し付着流を形成した場

合に CD が最小になることが分かった。
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