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１．はじめに 

現行の小型無人飛行機は，予期せぬ突発的な外乱や離着陸時の高迎角状態に対する飛行安全性

が十分とは言い難い．特に小型無人飛行機の主翼前縁近傍の境界層は層流であり，姿勢の急変で

翼上面流れが大規模に剥離しやすく，失速して墜落の危険に晒される．このような翼前縁からの

大規模な剥離を防ぐ安全飛行の対策として層流境界層の強制的な乱流化[1]や壁面噴流あるいはプ

ラズマアクチュエータ，等の境界層剥離制御が有効である．しかし，これらの研究は剥離制御装

置の軽量化，強靭性，小型化，省電力化，耐水性，等の制約から二次元翼を用いた風洞実験に限

定されたものが多く，実機における効果の検証例は少ない．そこで，これらの制約が比較的容易

に解消できる小翼列(Vortex Generators : VG)を用いた Active 制御手法が本学で考案され，二次元翼

模型を用いた風洞試験にて揚力係数の向上と失速迎角の増加[2]が確認された．小翼列 Active 制御

は VG を旗のように往復振動させることによって境界層に撹乱を与え，主流の運動エネルギーを

剥離流に補填し速度回復を行う手法であり，必要時以外は流れに対して平行に VG を配置するこ

とによって通常の固定型 VG よりも摩擦抵抗低減につなげることができる．そこで本研究では，

小翼列 Active 制御をラジコン飛行機主翼に搭載し，実機における剥離制御効果を検証することを

狙う．また，VG 振動数の増加による剥離流制御効果の増大を図るとともに，VG の振動数や形状

の違いによる剥離制御特性の違いを明らかにする． 

 

２．ラジコン機実証試験 

２－１．機体緒元および実験条件 

 Active 制御用小翼列を主翼に搭載した実証機体を Fig. 1 に示す．この機体は市販品（Kyosho 

Calmato alpha 40 EP/GP）であり，小翼列を搭載する主翼は新たに設計・製作し直した．機体緒元

を Table 1 に示す． 

 

Fig. 1. An RC airplane with VGs for active control. 

Table 1. Dimensions of the RC airplane. 

 
 

小翼列の往復振動機構に関しては，スコッチヨーク機構を用い，動力には市販サーボモーター

を使用した．VG 形状は本学風洞実験[2]で使用した形状との整合性をとるために相似形で製作し，

25%翼弦に 65 mm 間隔で片翼 8 個配置した．Fig. 2 と Fig. 3 に VG 形状と外観を示す．主流速度は

Length 1300mm 
Span 1600mm 
Wing chord length 270mm 
Maximum wing thickness 40.4mm 
Wing section Original semi-symmetry 
Weight Approx. 2650g 
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離着陸時の機体速度を考慮して約 7.7 m/sとし，翼弦長に基づくレイノルズ数は 0.14×106である．

VG 振動数は，使用したサーボモーターの最大定格である 3.5 Hz となっている． 

 

 
Fig. 2. Shape of the VG. 

 
Fig. 3. Outward appearance of the VGs. 

 

２－２．実機風洞試験 

首都大学東京の回流式低速風洞を借用し，6 軸天秤を用いて揚力および抗力を計測し，小翼列

Active 制御による実機空力データを取得した．Fig. 4 に小翼列 Active 制御の有無による揚力係数

CL および抗力係数 CD の比較を示す．本学における二次元翼模型を用いた力計測では，小翼列

Active 制御によって揚力係数が 8 %向上し，失速迎角は 3°増加する結果が得られていた[2]．一方

Fig. 4 では小翼列 Active 制御の有無による CLの向上および失速迎角の増加は見られず，実機にお

いて小翼列 Active 制御の明確な効果は確認できない． 

このように，本学で考案された小翼列 Active 制御の効果とは異なる結果が得られた主な原因と

して，撹乱周波数が考えられる．過去の撹乱を与える剥離流制御研究[1,3]において，撹乱周波数

の増加が揚力係数の増大につながっており，ジェット吹き出しや音響励起など撹乱手法によって

最適な撹乱周波数が存在することが示されている．しかし，今回の実験では VG の最大振動数は

3.5 Hz であることから，撹乱周波数が不適であり剥離流制御効果を十分に与えることができなか

ったものと考えられる． 

そこで，この剥離流制御において十分に考究できていない撹乱周波数による剥離制御効果の増

大を検証するとともに，VG 振動数の増加が剥離流に与える様々な作用を風洞実験で明らかにす

る． 

 
Fig. 4. CL and CD by VGs fixed at 0 deg. or oscillated at 3.5Hz. 

 

３．撹乱周波数実験 

３－１．実験手法 
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いて境界層厚さ方向とスパン方向の流速を熱線風速計（CTA）によって計測し，そこから VG 往

復振動が与える速度変動，乱れの強さ，流速回復，等を評価した．Fig. 5 に示すように，使用した

翼模型は平板翼に放物線後縁を滑らかに接続したもので，意図的に逆圧力勾配を作り出し剥離流

を発生させている．VG 往復振動機構に関しては，動力源に DC モーターを使用し，ピストンクラ

ンク機構を併用することで最大 28 Hz での往復振動が可能である．Fig. 6 に今回使用した VG 形状

を示す．これまで用いてきた形状をオリジナルと称し，新たに形状 A，B，C を追加した．これに

よって形状効果と撹乱周波数効果を比較し，剥離遅延効果の撹乱周波数に対する依存性を検証し

た．なお，Table 2 に各形状の目的を示す．主流速度は約 9 m/s であり，翼弦長に基づくレイノル

ズ数は約 0.3×106 である．VG の状態に関しては，流れに対して 0°および 25°傾斜させた静的

状態と往復振動数 3.5 Hz，19 Hz，28 Hz の動的状態を与えた．Fig.7 に CTA による計測位置を示

す． 

 

 
Fig. 5. A flat plate wing with a parabolic rear 

surface. 

 

 
Fig. 6. Shapes of the VGs. 

Table 2. The purpose of the VG’s shape. 

 
 

 
Fig. 7. Measurement points. 

 

３－２．撹乱周波数と速度回復率 

 本研究で用いた速度回復率の計算式を(1)に示す. 

𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅 𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟 𝑜𝑜𝑜𝑜 𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣 =  
1
𝑛𝑛
�

𝑢𝑢𝑖𝑖
𝑢𝑢0𝑖𝑖

          (1)
𝑛𝑛

𝑖𝑖=1

 

n は境界層厚さ方向のデータ個数，uiは各 VG 状態における種々の境界層無次元流速，u0iは VG 無

しで既に剥離している種々の境界層無次元流速である．この値が 1 のとき流速は回復していない

ことを表し，値が大きくなるほど流速が回復していることを示す．この式より求めた種々の VG

状態および VG 形状における速度回復率を Table 3 に示す．流れを横断する方向の広範囲において

撹乱周波数が増加するほど速度回復率の上昇が見られる．VG25°固定に関しては，流れに対して

25°傾斜させた延長線上（Fig. 7 緑色破線）にあたる計測位置 0 mm から+20 mm の範囲では，比

較的大きな速度回復率の増加が見られるが，その反対方向である-20 mm から-40 mm では値がほ

ぼ 1 となっており，速度回復が見られない．これらのことから，撹乱周波数が高くなることによ

って通常の VG よりも流れを横断する方向の広範囲に剥離遅延効果を与えることが可能であるこ

とが分かる．次に，VG 形状の違いによる速度回復率と VG 状態の違いによる速度回復率の変化量

 オリジナルとの比較 形状の目的 

A 
同程度の翼弦長，約半

分の高さ 

高さの違いがもたらす剥離遅

延効果の検証 

B 
同程度の高さ，約半分

の翼弦長 

VG 振動幅の違いがもたらす

剥離遅延効果の検証 

C 
約半分の翼弦長と高さ VG 振動振幅と高さの違いが

もたらす剥離遅延効果の検証 
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を比較すると，VG25°固定を除いて，後者すなわち振動数上昇の効果のほうが大きいことがわか

る．以上より，剥離流遅延効果は撹乱周波数に対する依存性が高いことが明らかとなった． 

 

３－３．撹乱周波数と乱れ強さ 

 VG によって強い乱れをつくり出すことは主流から剥離流への運動エネルギー補填を促進し，

剥離流遅延効果につながると考えられる．そこで乱れ強さと VG 状態の関係を検証した．乱れ強

さは各計測位置におけるCTA出力電圧の無次元実効値を境界層厚さ方向のデータ個数で平均した

値である．Fig. 8に形状オリジナルの乱れ強さとVG状態の関係を示す．この図から計測位置-20mm

から 20 mm の範囲で VG 振動数 3.5 Hz のとき最も強い乱れが生じている．そこで，Table 3 におけ

る同様の計測範囲の速度回復率と比較すると，速度回復率の高さと乱れ強さには相関関係は無い．

また，計測位置 10 mm と 40 mm における 25°固定の乱れ強さは一致しているが，Table 3 の速度

回復率には大きな差が見られる．このことから，種々の VG 状態における速度回復と乱れ強さに

は明確な相関が見られず，剥離流遅延効果は乱れの強さに依存しないことが明らかとなった．な

お，その他の形状に関しても同様の傾向が見られた． 

 

Table 3. Recovery rate of velocity. 

 

 

 
Fig. 8. Relations between VG condition and 

turbulence intensity. 

 

４．まとめ 
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いて境界層厚さ方向とスパン方向の流速を熱線風速計（CTA）によって計測し，そこから VG 往

復振動が与える速度変動，乱れの強さ，流速回復，等を評価した．Fig. 5 に示すように，使用した

翼模型は平板翼に放物線後縁を滑らかに接続したもので，意図的に逆圧力勾配を作り出し剥離流

を発生させている．VG 往復振動機構に関しては，動力源に DC モーターを使用し，ピストンクラ

ンク機構を併用することで最大 28 Hz での往復振動が可能である．Fig. 6 に今回使用した VG 形状

を示す．これまで用いてきた形状をオリジナルと称し，新たに形状 A，B，C を追加した．これに

よって形状効果と撹乱周波数効果を比較し，剥離遅延効果の撹乱周波数に対する依存性を検証し

た．なお，Table 2 に各形状の目的を示す．主流速度は約 9 m/s であり，翼弦長に基づくレイノル

ズ数は約 0.3×106 である．VG の状態に関しては，流れに対して 0°および 25°傾斜させた静的

状態と往復振動数 3.5 Hz，19 Hz，28 Hz の動的状態を与えた．Fig.7 に CTA による計測位置を示

す． 

 

 
Fig. 5. A flat plate wing with a parabolic rear 

surface. 

 

 
Fig. 6. Shapes of the VGs. 

Table 2. The purpose of the VG’s shape. 

 
 

 
Fig. 7. Measurement points. 

 

３－２．撹乱周波数と速度回復率 

 本研究で用いた速度回復率の計算式を(1)に示す. 

𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅 𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟 𝑜𝑜𝑜𝑜 𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣𝑣 =  
1
𝑛𝑛
�

𝑢𝑢𝑖𝑖
𝑢𝑢0𝑖𝑖

          (1)
𝑛𝑛

𝑖𝑖=1

 

n は境界層厚さ方向のデータ個数，uiは各 VG 状態における種々の境界層無次元流速，u0iは VG 無

しで既に剥離している種々の境界層無次元流速である．この値が 1 のとき流速は回復していない

ことを表し，値が大きくなるほど流速が回復していることを示す．この式より求めた種々の VG

状態および VG 形状における速度回復率を Table 3 に示す．流れを横断する方向の広範囲において

撹乱周波数が増加するほど速度回復率の上昇が見られる．VG25°固定に関しては，流れに対して

25°傾斜させた延長線上（Fig. 7 緑色破線）にあたる計測位置 0 mm から+20 mm の範囲では，比

較的大きな速度回復率の増加が見られるが，その反対方向である-20 mm から-40 mm では値がほ

ぼ 1 となっており，速度回復が見られない．これらのことから，撹乱周波数が高くなることによ

って通常の VG よりも流れを横断する方向の広範囲に剥離遅延効果を与えることが可能であるこ

とが分かる．次に，VG 形状の違いによる速度回復率と VG 状態の違いによる速度回復率の変化量

 オリジナルとの比較 形状の目的 

A 
同程度の翼弦長，約半

分の高さ 

高さの違いがもたらす剥離遅

延効果の検証 

B 
同程度の高さ，約半分

の翼弦長 

VG 振動幅の違いがもたらす

剥離遅延効果の検証 

C 
約半分の翼弦長と高さ VG 振動振幅と高さの違いが

もたらす剥離遅延効果の検証 
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