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超音速航空機におけるクルーガーフラップの空力性能検討∗1
Preliminary Study for Aerodynamic Performance of the Krueger Flap

on SST Configuration

郭 東 潤∗2,∗3・大 平 啓 介∗4

Dongyoun Kwak and Keisuke Ohira

Key Words : Aerodynamics, CFD, High Lift Device, Krueger Flap

Abstract : To improve the aerodynamic performance at take-off and landing flight and coexist with the natural lam-

inar flow wing geometry, the capability of the Krueger flap and its flow mechanism were investigated on a JAXA-QSST

configuration. Parametric studies using numerical analysis are conducted on variation of the mutual locations between

Krueger flap and main wing, and the flap deflection angles. The lift-to-drag ratio characteristics are strongly influenced

by the mutual locations and deflection angles by effectively controlling the vortex flow over the flaps and main wing.

Comparing with the conventional leading-edge flaps, higher lift-to-drag ratio is obtained by the Krueger flap. Because,

the vortex lift at the flap and suppression of flow separation at main wing improve the lift-to-drag ratio by the Krueger

flap deploying.

記 号 の 説 明

CD：抵抗係数 [無次元]

CL：揚力係数 [無次元]

Cm：ピッチングモーメント係数 [無次元]

M：マッハ数 [無次元]

MAC：平均空力翼弦長 [m]

L/D：揚抗比 [無次元]

Re：空力翼弦長基準のレイノルズ数 [無次元]

v：母翼前縁とフラップ後縁間で，フラップ舵角に垂直
方向の距離（内翼フラップ弦長で無次元化）

h：母翼前縁とフラップ後縁間で，フラップ舵角に平行
方向の距離（内翼フラップ弦長で無次元化）

δf：フラップ操舵角 [deg]

η：スパン方向の無次元位置（主翼半スパン長で無次
元化）

1. は じ め に

近年，環境問題への危機意識が世界的に高まる中，次世
代超音速旅客機の開発においても経済性に加え，優れた環
境性能が要求されている．環境性能の重要なファクターの
一つに空港騒音が挙げられ，ICAOでは今後さらに厳しい
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空港騒音規制 (Chapter 14)の適用が設定される1)．離着陸
時の超音速機が発生する騒音源はエンジンによる騒音が支
配的であることから，低速空力性能の向上はエンジン推力
を低減させることができ，間接的であるが空港騒音を低減
するアプローチの一つである．
一方で抵抗低減による燃料消費量削減は経済性に加え，

CO2 削減による環境性能向上につながる重要な要因であ
る．主翼の層流化は抵抗を低減する有望な技術の一つであ
るが，主翼前縁付近で滑らかな表面形状を要することから
離着陸時の高揚力装置との両立が課題とされる2)．
国立研究開発法人宇宙航空研究開発機構 (JAXA)の航空
技術部門では，超音速航空機の研究開発を進めている3, 4)．
本研究事業ではソニックブームを含む低騒音技術や，層流
翼などの低抵抗技術，複合材を含む軽量化技術等とこれら
を統合する設計技術に取り組んでおり，その一つに離着陸
空力性能向上を目的とした研究を進めている5, 6)．本研究で
は先述の空力性能向上による空港騒音低減や，層流主翼と
の両立による燃費削減の二つの要求を実現する高揚力装置
として，クルーガーフラップ7) を検討している．
鋭い主翼前縁形状を持つ超音速機の前縁デバイスは，下
方に折り曲げる前縁フラップや前縁ボルテックスフラップ
の適用が想定される．クルーガーフラップは亜音速旅客機
(737-800, 747-400)の内弦側の前縁デバイスとして実機適
用8) されているが複雑な機構が必要であることから，機構
などの構造的な課題から超音速機への適用は困難と考えら
れた．一方で，過去の研究5) から前縁フラップのヒンジラ
インにおける流れの剝離が空力性能向上を制限する要因の
一つであることから，クルーガーフラップは渦流れをより
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効果的に制御でき，翼面積増加の効果に加えさらなる空力
性能向上が期待できる．
本研究では，クルーガーフラップによる空力性能改善効

果を把握することを目的とし，その初期検討としてフラッ
プの支持・駆動部を考慮しない簡易的な空力形状において
クルーガーフラップの位置や舵角に対する空力特性の感度
を把握するとともに流れ場を理解することを目的とする．

2. 機 体 形 状

本研究では JAXA-QSST (Quiet SuperSonic Trans-

port) 3.2 次形状を用いた（第 1 図）4)．全長 47m で巡航
マッハ数M = 1.6である．主翼の前縁後退角は 62◦/52◦で
あり，主翼前縁には 4セグメントのクルーガーフラップと，
内翼後縁には 2 セグメントの後縁フラップを設けている．
過去には下方に折り曲げる前縁フラップの研究5, 9) を行っ
たが，この前縁フラップと同等の面積を有するクルーガー
フラップが主翼の下面から展開されるとし，クルーガーフ
ラップの平面形を設定した．そのため，母翼のみの翼面積
に対してクルーガーフラップを含む主翼面積は 9%増加す
る．ただし，空力係数を算出する際には母翼のみの面積で

(a) 三面図

(b) 俯瞰図

第 1図 JAXA-QSST 3.2 次形状

第 1表 クルーガーフラップ詳細
前縁

フラップ
基本舵角
[deg]

翼弦長 断面形状

LE flap 1 43.1 前縁キンク位置
の翼弦長の 20%

LE flap 1 と 2 の間
での翼断面形状を縮
小

LE flap 2 43.6

LE flap 3 38.2 局所翼弦長の
20%LE flap 4 34.1

無次元化した．また，簡易的な検討のため，クルーガーフ
ラップの断面形状は前縁フラップ 1と 2の間の翼断面形状
を縮小した形状とした（第 1図，第 1表参照）．
第 2図にはクルーガーフラップと母翼間の位置の定義を
示す．フラップ舵角は過去の研究9) で得られた下方に折り
曲げた前縁フラップの最適舵角をさらに 5◦増加した舵角を
基本舵角 (δf) とし（第 1表），舵角に平行な方向 (h)と垂直
な方向 (v)を定義した．母翼前縁とクルーガーフラップ後
縁間の距離は内翼側のクルーガーフラップ翼弦長で無次元
化した．本研究では，母翼とクルーガーフラップ間の距離
(h 方向と v 方向)と，フラップ舵角 (δf)を変化させ空力特
性を調べた．第 3図には 4セグメントの各フラップにおい
て，スパン方向中間位置での翼断面形状を示す．h = 5%,

v = 5%位置であり，基本舵角に操舵した形状である．ま
た，第 4図には η = 72%位置でのクルーガーフラップと折
り曲げ式前縁フラップの断面形状を示す．両者とも同じ舵
角に操舵した場合である．折り曲げ式前縁フラップに対し
てクルーガーフラップでは翼下面側に収納することから翼
厚が薄いことがわかる．

3. 解 析 手 法

本研究では RANS CFD ソルバーで，JAXA で開発さ

第 2図 クルーガーフラップの位置及び舵角の定義

第 3図 各断面における翼断面形状（h = 5%，v = 5%，基本舵角）

第 4図 クルーガーフラップと折り曲げ式前縁フラップの翼断面形状比
較（η = 72%，基本舵角，クルーガーフラップ位置 h = 5%，
v = 0%）
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(a) 空間格子

(b) 表面格子

第 5図 空間及び表面格子

れた非構造格子有限体積法ベースの FaSTAR (Fast Aero-

dynamic Routines) 10) バージョン v5.1.2-cellvertex を用
いた．非粘性流束には SLAU 11)，勾配計算にはGLSQ 12)，
勾配制限関数には Hishida (van Leer type) 13)，高次精度
化にはU-MUSCL 14)，時間積分には LU-SGS 15)を用いて
いる．乱流モデルには Spalart-Allmaras 1方程式モデル16)

のRotation Correction (Crot = 1) 17)を用いた（文献 18)

による表記：SA-noft2-R）．
解析に用いた空間格子及び表面格子の概要を第5図に示す．

空間格子生成には市販のメッシュジェネレータツールであ
る Pointwiseを用いた．半裁形状において総セル数約 2200

万セルである．壁面高さ方向は第一層格子幅を 0.006mm

とし，プリズム層を最大 45層挿入した．剝離渦を詳細に
捉えるため，主翼上面の格子を密に配置，また主翼後流部
から 5機体長ほど後方にかけて 6面体構造格子領域を設け
た．遠方境界はモデル壁面より 100機体長離れた位置に配
置している．本研究では，フラップ位置及びフラップ舵角を
パラメータとして形状を変更している．そのため，Point-

wiseカスタマイズ言語Glyph2を用いた自動格子生成ツー
ル FlexFlapを製作し，格子生成を自動化させた．
解析条件は，マッハ数 M = 0.25，平均翼弦長MAC 基

準のレイノルズ数は Re = 56.6 × 106 (MAC = 9.722m)

である．設計条件からなる揚力係数は CL = 0.65であり，
すべてのケースで重心点回りのピッチングモーメント係数
CmCG = 0になるように水平尾翼でトリムを取っている．

4. 結果及び考察

4.1 クルーガーフラップ効果 第 6図にはクルーガーフ
ラップを代表的な位置に展開した場合（図中の�印）の揚抗
比特性 (L/D–CL) を示す．図中には比較のため，前縁デバ
イスを展開していないフラップなし形態（ �印）と前述の

第 6図 クルーガーフラップや前縁フラップのL/D特性比較（フラップ
舵角：基本舵角，クルーガーフラップ位置：h = 5%，v = 0%）

(a) 前縁フラップ

(b) クルーガーフラップ

第 7図 クルーガーフラップや前縁フラップの表面静圧及び空間総圧
分布 (CL = 0.639)

折り曲げ式の前縁フラップを操舵した場合（•印）の結果
も重ねた．フラップ操舵角は基本舵角である（第 1表参照）．
また，クルーガーフラップを展開した場合にフラップ面積を
含む翼面積（9%増加）で無次元化した結果（�印）も重ね
た．設計点 CL = 0.65では，フラップなし形態に比べ，前
縁フラップを操舵するとL/Dが増加するが，クルーガーフ
ラップの操舵によりさらに増加していることがわかる．主
翼面積の増加分を考慮した場合でも既存の前縁フラップに
比べL/Dが増加している．すなわち，クルーガーフラップ
により翼面積を増加させる効果以上の改善が得られている．
第 7図には前縁フラップとクルーガーフラップを展開した
場合の表面静圧と空間総圧分布を示す (CL = 0.639)．前縁
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第 8図 クルーガーフラップ位置による CD 特性 (CL = 0.65，
CmCG = 0)

フラップの場合では前縁フラップのヒンジラインから複数
の剝離渦が形成されるのに対して，クルーガーフラップで
は渦の成長が抑制され母翼上では付着流れが支配的である
ことがわかる．クルーガーフラップでは，母翼とフラップ
間で隙間を設けることで母翼の渦流れに大きな影響を及ぼ
すことがわかる．
4.2 フラップと母翼間距離 第 8図には母翼に対して

クルーガーフラップ位置を変化させた場合の抵抗係数 CD

のコンター図を示す（フラップ舵角は一定：基本舵角）．図
中の格子上の©印がフラップ後縁位置を意味する．また，図
中の �印 (h = v = 0%)は母翼の前縁位置を示す．図中に
はフラップや母翼のイメージ図をプロットしている（第 3，
4図参照）．クルーガーフラップの後縁が母翼前縁付近の上
部に位置する場合，CD が最も低減する．この位置から上
下方向や前方方向にフラップが母翼から離れると CD は増
加する．下方に移動する場合は増加幅が大きくなる傾向を
示す．等 CD 線は h方向（フラップ舵角に平行な方向）に
横長の円状である．すなわち，クルーガーフラップの h方
向の距離に比べ v方向の距離が CD への感度が大きいこと
がわかる．また，母翼より上側より下側が等 CD 線の間隔
が密になっており，感度が大きいことがわかる．
第 9 図にはフラップ位置を母翼から上方に変化させた

場合の表面静圧分布と LE flap 1 のスパン方向の中間点
(η = 29%)における局所迎角分布を示す．第 8図で得られ
た結果から流れ場を理解するために抜粋したケースである．
第 9図 (a)を見ると，フラップ後縁が v = 5%の場合ではフ
ラップ部に強いサクションの領域が見られるが，v = 20%で
は見られなくなる．同時に母翼上面では強いサクション領
域が存在する．第 9図 (b)の LE flap 1での局所迎角分布を
見ると，v = 5%の場合ではフラップ前縁付近での局所迎角
が高い反面，母翼前縁で局所迎角が高い領域は狭い．一方，
v = 20%の場合ではフラップ前縁では狭い領域で，母翼前
縁では広い領域で高い局所迎角が見られる．これは，母翼
との距離が近いほどフラップ後縁付近での吹きおろし速度
の方向が母翼により曲げられることで，フラップの局所迎

(a) 表面静圧分布 (b) LE flap 1 の局所迎角分布

第 9図 クルーガーフラップを母翼上方に移動した場合の流れ場の変
化 (CL = 0.65，CmCG = 0)

角が増加すると考えられる．これは地面効果により有効迎
角が増加することと同様な現象と推測され，これによりフ
ラップ前縁から剝離渦が形成されると推測される．一方で
フラップ後流の吹きおろしの影響により母翼前縁での局所
迎角が減少することから母翼上の剝離渦の発生が抑制され
ると推測され，空間総圧分布図からも剝離渦の挙動が確認
されている．下方に傾いたフラップ上面での剝離渦の形成
は，渦吸引力によるサクションの増加が抵抗を低減する方
向に働くが，正の迎角を持つ母翼上での渦吸引力によるサ
クションは抵抗を増加させる方向に働く．そのため，母翼
上の剝離渦の抑制は抵抗を低減する働きをする．このよう
に，フラップ後縁を母翼前縁上部近くに位置させることで，
フラップ部と母翼部においてお互いに抵抗を低減する方向
に影響を与えることから CD が大きく低減されると考えら
れる．
第 10図には母翼に対してフラップ後縁が下方に位置した
場合の翼表面の静圧分布（第 10図 (a)）と，LE flap 3の
機軸に平行な断面 (η = 72%)での流線（第 10図 (b)）を
示す．フラップ後縁が母翼の下方に位置する場合 (h = 0%，
v = −5%)が上方に位置する場合に比べ，フラップ上面で
圧力が低い領域が減少している．一方で外翼部の母翼上面
では低い圧力を示す領域が広い．流線分布を見ると，下方
に位置する場合ではフラップ上面の流線が母翼前縁付近で
大きく曲げられている．これはフラップ後縁より前方に出っ
張っている母翼前縁部によりフラップ上面の流れがせき止
められ，母翼前縁からの剝離を促進させていると考えられ
る．そのため，フラップ上面での流れは減速し表面静圧は
高く，母翼では剝離が促進され負圧領域が増加したと推測
される．これによりフラップ後縁が母翼より下方に位置す
る場合は上方に位置する場合に比べ L/D特性が劣る．
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(a) 表面静圧分布 (b) LE flap 3 の流線分布 (η = 72%)

第 10図 クルーガーフラップを母翼下方に移動した場合の流れ場
(CL = 0.65, CmCG = 0)

第 11図 フラップ舵角変化による CD 特性 (CL = 0.65, CmCG = 0)

クルーガーフラップと母翼との相対位置を変化させた場
合，フラップと母翼部の空力的な干渉により渦流れが大き
く変化し，これにより空力特性が大きく変化することを確
認した．
4.3 フラップ舵角 第 11図にはクルーガーフラップと

母翼間の位置を固定した状態でフラップ舵角を変化させた
場合のCD特性を示す．図にはフラップ位置による舵角感度
を把握するため三つのフラップ位置での結果を重ねた．図
中の横軸のΔδf とは基本フラップ舵角（第 1表参照）との
差分を示しており，この値が負の場合はすべてのフラップ
(LE flap 1～4)の舵角が基本舵角より小さいことを意味し，
正の場合は基本舵角より大きい．h = −5%，v = 5%の結果
を見ると（図中の•シンボル），基本舵角の場合が最も CD

が小さい．Δδf = −10◦から 5◦に変化させると，負の領域
ではより緩やかに CD が減少し，正の領域では急激に増加
する．他の二つのケースでも同様な傾向だが，Δδf = −5◦

と 0◦ 間の CD の差異が h = −5%，v = 5%に比べ小さく
なっている．
第 12図には，CD 特性（第 11図）をフラップ部と母翼部

に分解した結果を示し（第 12図の上段），CLについても同
様に示す（第 12図の下段）．フラップでの CD，CLを見る

(a) CD at LE flap (b) CD at main wing

(c) CL at LE flap (d) CL at main wing

第 12図 フラップ舵角変化によるフラップ部及び主翼部の CD，CL

特性 (CL = 0.65, CmCG = 0)

と，CD特性は Δδf = 0◦で最小値を示し，CLはフラップ舵
角が最も大きい場合 (Δδf = 5◦)が最小値を示す．この結果
は一般的に幾何学的な局所迎角で説明できる．Δδf = −10◦

から 5◦に変化させた場合，フラップの幾何学的な迎角（機
体の迎角–フラップ舵角の迎角定義方向の角度）は減少する．
すなわちフラップ舵角が小さい場合は幾何学的な迎角は大
きく，剝離渦が発生しやすくなる．フラップ舵角を大きく
するとフラップの幾何学的な迎角は減少し，剝離渦が発生
しにくくなり，やがてフラップ上面では付着流が形成され
る．そのため，剝離渦による渦吸引力はフラップ舵角が小
さい場合が大きくなる．しかしながら，幾何学的な関係か
ら渦吸引力（表面に法線方向）はフラップ舵角が大きくな
るほど前方に傾くため，推進力方向（負のCD）に働く．舵
角を大きくするにつれ，推進力成分は増加するが，一方で
揚力成分が減少する．すなわち，剝離渦の強さと幾何学的
な迎角で L/D を最大にする最適な舵角が存在し，これは
ボルテックスフラップ19)の概念である．第 12図 (a)のCD

は剝離渦の強さによる吸引力の変化と，局所迎角によるCD

方向成分の大きさの二つの相反する要因から Δδf = 0◦ 付
近で最小値を示す．第 12図 (b)の母翼では，Δδf が大きく
なると母翼前縁での剝離が発生することから CL 及び CD

とも増加する．
第 13図には，フラップ舵角 Δδf = −10◦ と Δδf = 5◦

の場合（フラップ位置は h = −5%，v = 5%）の表面静圧
分布と η = 51%（LE flap 2のスパン方向の中間位置）で
の流線分布を示す．Δδf = −10◦ の場合ではフラップ上面
に剝離渦が形成され，これにより静圧の低い領域が広く存
在している．一方で Δδf = 5◦ では母翼前縁から剝離渦が
形成され，これにより母翼前縁付近で負圧領域が広く存在
する．
フラップ舵角による流れ場や空力特性は，幾何学的な局
所迎角による前縁剝離渦の形成やその吸引力の方向に依存
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(a) 表面静圧分布 (b) LE flap 2 の流線分布 (η = 51%)

第 13図 フラップ舵角変化による表面静圧分布及び流線分布 (h =

−5%, v = 5%)

する．このような空力特性は第 12図に示すように異なる
三つのフラップ位置でも定性的に同様な傾向が見られる．

5. ま と め

超音速航空機形態の高揚力装置への適用を想定し，クルー
ガーフラップの空力性能改善効果を CFD解析により調べ
た．フラップと母翼間の相対位置とフラップ舵角を変化さ
せ，空力特性及び流れ場を把握した．
・CL = 0.65で最適設計された既存の前縁フラップに対し
てクルーガーフラップを展開した場合，フラップ後縁位
置が母翼の前縁付近でなおかつ上方に位置する場合が最
も CD が低減される．クルーガーフラップは母翼前縁で
の剝離渦の形成を抑制し，同時に母翼はフラップ上の前
縁剝離渦の形成を促進させる働きをすることから揚抗比
が改善される．

・フラップと母翼の相対位置を固定した状態でフラップ舵
角を変化させた場合，前縁剝離渦の強さとその吸引力の
方向が CD 特性に大きな影響を与える．フラップと母翼
の相対位置を変化させた場合でも舵角変化に対して定性
的に同様な傾向が見られる．

・クルーガーフラップは既存の折り曲げ式の前縁フラップ
に比べ，翼面積が増加した効果以上に揚抗比の改善が得
られた．

数値計算の実行に当たっては宇宙航空研究開発機構スー
パーコンピュータ「JSS2」を用いた．
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