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研究成果の概要（和文）：亜音速および超音速空力性能を両立できるクランクトアロー主翼を有する超音速機形
状について、ピッチング、ローリング、およびヨーイングの姿勢変化レート（角速度）による空力特性を解明す
るために、姿勢変化レートを伴う動的風洞試験および動的CFD解析を実施した。計測およびデータ解析を慎重に
実施した結果、これまで実測が希有であった姿勢変化レートによる空力特性が明らかになった。この成果は、超
音速航空機の自律的誘導制御則の構築に資すると共に、高速航空機の空力特性・飛行特性の総合的理解の進展に
大いに資すると期待される。

研究成果の概要（英文）：Cranked-arrow main wings are quite suitable for supersonic airplane 
attaining both subsonic and supersonic flight capability. This study aims to characterize 
aerodynamic derivatives caused by pitching, rolling, and yawing rates of such a configuration with a
 cranked-arrow main wing. Dynamic wind-tunnel tests and CFD calculations were carried out using an 
airplane model actuated at various attitude rates. Data were acquired with careful 
noise/interference reduction and hysteresis analysis was carried out intensively. The results 
clarified extensive characteristics of the static and dynamic derivatives. This achievement will 
contribute to establishment of autonomous gauidance/control systems as well as to comprehensive 
understanding of aerodynamics and flights of high-speed aircraft.

研究分野： 航空宇宙工学

キーワード： 超音速機　クランクトアロー翼　空力微係数　ローリング　ピッチング　ヨーイング　風洞試験　CFD
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様 式

１．研究開始当初の背景
本研究者は、マッハ２程度までの速度で飛

行する小型飛行実験機
速および超音速空力性能を両立できるクラ
ンクトアロー平面形状とダイヤモンド翼型
を組み合わせ
る。その機体形状を図１に示す。
クランクトアロー翼まわりの流れは前縁

剥離による大規模渦流れとなり、その全機空
力特性には未解明要素が多い。
音速、遷音速、および超音速（マッハ２まで）
の条件で風洞試験
力特性、すなわち姿勢変化運動を伴わない定
常状態での空力特性を明らかにしてきた
実寸大のプロトタイプ機体を製作し、地上パ
イロットの無線操縦によって亜音速飛行試
験を実施したところ、「姿勢変化を安定化さ
せる操縦が困難」との
り、さらに離陸直後の右旋回で深いロールに
入って墜落している。そこには、静的風試で
は予測で
不安定要素があるものと推定された
 

図１．
速飛行実験機の空力形状
 
２．研究の目的
そこで本研究では、

グ、およびヨーイングの姿勢変化レート（角
速度）
変化レートを伴う
析、および縮小機体による飛行試験によって、
クランクトアロー主翼を有する超音速機形
状の姿勢変
量的に明らかにすることを目的とする。
 
３．研究の方法
（１）
まず、

およびヨーイングの姿勢変化レート（角速度）
を与える機構を
概観を図
回転軸に取り付けられたポテンショメータ
によって駆動角度
ッピングモータを用い
によって正確かつ再現性良く駆動できる
た、ステッピングモータ駆動回路と天秤計測
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図１．クランクトアロー翼
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２．研究の目的 
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グ、およびヨーイングの姿勢変化レート（角
速度）による空力微係数に焦点を絞り、
変化レートを伴う

および縮小機体による飛行試験によって、
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系回路の電磁干渉を防ぐために
ーブル・コネクター・端子等に念入りに電磁
シールドを施す
機体模型（風試模型）は、実機の

ールの金属模型であ
ある。
階では大阪府立大の回流式低速風洞を、詳細
試験の段階では
を用いる
円であり、後者は
である。室蘭工大の低速風洞に機器を設置し
た様子を図
風試条件として

迎角
+20 [deg.]
20m/sec
で計測する
分力内挿天秤によって空気力を計測する
型・天秤系の機械的固有振動成分をデジタル
フィルタによって除去する
つ通風計測し
回の平均値と標準偏差を求める
果を理論解析
果と比較検証する

 

 

、ＣＫ－１９（共通）
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図３．ピッチ・ヨー駆動装置
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ピッチ角がゼロでない場合に
トを与える
も生じ、空力係数は横滑り角に対してヒステ
リシス曲線を描く。その一例を図
このヒステリシス曲線の傾斜は静的空力微
係数に対応し、縦軸切片は動的空力微係数に
対応する。ただし、流れや模型の非対称性に
起因するゼロ点偏差が含まれており、これは
２つの縦軸切片の差を取ることによってキ
ャンセルできる。
析によって、静的および動的空力微係数を同
時に推定できる。
ロール、ピッチ、およびヨーの３種の

変化レートをそれぞれ与えて上述の手順で
動的風洞試験を実施し、静的および動的空力
微係数を推定する。
 

図５．
テリシス曲線の例
 
（２）
動的風試と同等の条件で

する。まず、機体形状・寸法は風試模型と同
等とし、
機体を配置する
の 2 重球状とし
子は機体と共に回転
生成には
ッシュを図

CFD
使用する
圧力ベースソルバーを用いる
の非対称性の影響が解に含まれ
動的風試と同等のヒステリシス解析によっ
て静的および動的空力微係数を推算する。
 

図４．低速風洞に機器を設置した様子

ピッチ角がゼロでない場合に
トを与えると、ロール角に応じて横滑り角
も生じ、空力係数は横滑り角に対してヒステ
リシス曲線を描く。その一例を図
このヒステリシス曲線の傾斜は静的空力微
係数に対応し、縦軸切片は動的空力微係数に
対応する。ただし、流れや模型の非対称性に
起因するゼロ点偏差が含まれており、これは
２つの縦軸切片の差を取ることによってキ
ャンセルできる。
析によって、静的および動的空力微係数を同
時に推定できる。
ロール、ピッチ、およびヨーの３種の

レートをそれぞれ与えて上述の手順で
動的風洞試験を実施し、静的および動的空力
微係数を推定する。

．動的風試から得られる空力係数のヒス
テリシス曲線の例

（２）動的 CFD
動的風試と同等の条件で

する。まず、機体形状・寸法は風試模型と同
等とし、外部圧縮性流れの球状領域の中央に
機体を配置する。

重球状とし、
子は機体と共に回転
生成には Pointwise
ッシュを図６に示す。

CFD 解析コードとして
使用する。比較的遅い流れの解析であるため
圧力ベースソルバーを用いる
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