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カッパ7，8，9L型ロケットの空気力学

玉　木　章　夫・三　石 智・永　井　達　成

　1．はしがき
　1959年秋，K－420ロケットが完成してから，これを

用いて，7型（単段）8型（2段）および9L型（3段）

の飛しょう実験がつぎつぎに行なわれた．

　本文にはこれらのロケットに関連して行なった風洞試

験の結果を報告する．さらに，9Lにっいては，空力特

性のマッハ数による変化，第3段にスピンが与えられた

場合の運動特性などについて述べ，また9Lの第2，第

3段を模した模型試験機SP－150の空力特性にもふれる

ことにしたい．

　以下に示す風洞試験は，いずれもロケットの外形につ

いて一応の案ができたところで行なわれたもので，最終

的に決定された寸法は風洞模型との寸法の割合が少しち

がっているものが多いが，これによって生ずる空力特性

のちがいは計算で補正して使用している．

　風洞試験は比較的大きい模型による低速風洞試験と，

小さい模型による超音速衝撃風洞試験の2種である．

　2．低速風洞試験
　低速風洞試験は航空研究所3m風洞を用いて行なっ

た．風速は37m／s，長さ1m当たりのレーノルズ数は

2．4×106である．

　試験に用いられた模型は木製で，その寸法は第1図に

示されている．

　K－7，8型は実物の琢，9L全段模型は％，9Lの

第3段だけの模型は施である．

　K－7については，胴体にテレメータ用の張出しアン

テナを付けた場合をも試験した．

　K－8ブースタ模型の尾翼は付根弦長800mm，翼端弦

長550mmに対応するが，実機では前縁部を一様に80

mm減じて，付根弦長720mm，翼端弦長470mmと
なった．計算によればこれによる風圧中心位置の前進は

M＝0のとき約1％全長（メーン＋ブースタの）である．

　K－－9Lの第3段には円錐尾部が採用され，これに小

さい尾翼（アンテナ支持にも役立つ）が付けられた．こ

の試験の当時はまだ尾部の形状について成案がなか？た

ので，図のような3種の形状のものについて実験を行な

った．実際にはつぎの第2図とほとんど等しい形状が採

用された．またこの風洞模型の第2段の尾翼は翼幅1．1

mに対応するものであるが，実際には1mに縮小され

た．これによってロケット発進時の風圧中心が1％全長

後退することになる．

各模型の一対の尾翼の露出面積はつぎのとおりであ

る．

　　　　　　　　第1段　　第2段　　第3段

K－7　　　　　624cm2

K－8　　　　　　624

K－9L　　　　　345

K－9L第3段

239cm2

128　0；8；31cm2
　　　0；57；　205

尾翼面の配置はすべて水平，鉛直である．

記号はつぎのとおりである．

　α＝迎角，q＝動圧

　S＝t基準面積（胴体断面積，多段の場合は最下段の＞
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第1図　低速試験用模型
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第13巻第10号
　　C，＝揚力／qS（揚力係数）

　　CD＝抵抗／qS（抵抗係数）

　　’Cm・＝縦揺モーメント／gSl（縦揺モーメント係数，た

　　　　だし先端まわり頭上げ）

　　c．1）．＝s／l＝・－cm／（C，　cosα十c．　sinα）

　　S・＝＝先端から風圧中心までの距離

　CL。，　Cmaをα＝o付近のdCL／dα，　dC．／dαとすると，

これらは第1表のようになる（角度としてラジアンを用

tいる）．CDmi、は最小抵抗係数である．

第1表　低速風洞試験結果

1　CLa－・一・D・・nσ周備 考

K－7

　K－8

K－8第2段

〃　　　　　〃

K－9L

〃

〃

K－9L第3段

　　〃

〃

〃

28．6　　25．2　　0．52　　0．86

〃　　〃　　0．54　　〃

30．4　23．5　0．58　0．75

29．8　　24．6　　0．56　　0．83

〃　　25．5　　〃　　0．86

27．5　　22．1　　0．61　　0．80

〃　　〃　　〃　　0．79

〃　　　　〃　　　O．64　　0．75

2．6　　　0．8　　0．37　　0．35

7．6　　　6．1　　0．88　　0．61

10．0　　　8．1　　0．94　　0．73

25．2　　22．3　　1．07　　0．87

アンテナ付

先端より尾翼後縁
までを基準長とす
る

メーン尾部円錐i

円錐と尾翼
　　（幅70mm）

円錐と尾翼
　　（幅140mm）

胴体のみ

尾部円錐

円錐と尾翼
　　（幅175mm）

　　tt
　　（幅350mm）

　K－7，8については特にこれまでと変わったことがら

は認められないが，K－9L第3段では円錐形の尾部が抵

抗係数をかなり大きくしていることがわかる．

　3．超音速衝撃風洞試験

　この試験は生研の衝撃風洞で行なわれた．この風洞の

詳細については前報告2）・3）に述べてあり，またK－8の

試験結果2），4）もすでに報告されているので，ここでは9L一

第3段の結果だけを報告する．模型は第2図に示されて

’いる．試験のマッハ数は2．7と4．2の二通りである．

ユcm当たりのレーノルズ数はそれぞれ0．72×106，0．34

×106である．
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第2図　超音速試験用模型

　この風洞では，抵抗線ひずみ計式天秤によって法線力

と風圧中心とが測定される．結果はつぎのとおりであ

る．

　　　　，M［　　　CNα

　　　　2．7　　　　10．5

　　　　4．2　　　　10．7

C．P．

0．61

0．59

323

　ただし

　　　　CN＝（胴体に垂直な力）／gs

　　　　c．。＝（dC．／dα）α≒o

である．

　4．空力特性のマッハ数による変化

　以上の実験を補うため，既報の方法1）・2）によってCNCt

やC．P．のマッハ数による変化を計算した．　K－8につい

てはすでに報告してあるので2）・‘’）　9Lとの比較に必要な

数値を示すにとどめたい．3段ロケットの場合，第1段，

第2段の尾翼の効率をどのようにとればよいかが当初は

明らかでなかったが，9Lの低速風洞試験の結果からみ

ると，第3段の尾翼が非常に小さいため，第1段の効率

を70％，第2段を100％として計算すれば実際とよく

合うことがわかった．したがって全マッハ数に対してこ

の数値を用いる．

　9L第3段の尾部は円錐形のひろがり　（conical　fiare）

と小さい尾翼との組合せになっている．Conical　fiareに

ついてのわれわれの実験5）によればその効率は0．7～0．8

であるが，ここでは安全側にとって0．7とした．超音速

における円錐・円柱胴体のCNCtは高いマッハ数に主眼

をおいて6とし，翼胴体干渉の計算には，胴体の直径と

して翼付根前後縁における直径の算術平均を用いた．

　第2表にK－8の特性の計算値を示す．マッハ数は各

段階の燃焼はじめ（上）とおわり（下）の概略の値であ

る．Cnt。σは重心まわりのモーメント係数傾斜である．

　　　第2表　K－8の特性計算値
（工，皿はそれぞれブースタ，メー一ンをあらわす）

・ケ・・1MCNaC・・P・C・・G・ 一Cmαc

1十皿

　〃

　皿

　〃

0　　　29

3　　　18

2　　　28

6．5　　12

0．74

0．68

0．82

0．64

0．62　　3．5

0．54　　2．5

0．60　　6．2

0．58　　0．7

　K－9Lの各段の特性を第3，4図に示す．

値を第3表に示す．
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第3図　法線力傾斜および風圧中心の
　　　　マッハ数による変化（K－9L，

　　　　1，皿，皿段および皿，皿段）
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第4図　法線力傾斜および風圧中心のマッ

　　　　ハ数による変化（K－9L皿段）

　　　　第3表　K－9Lの特性計算値
（工，ll，皿はそれぞれ第1，第2，第3段をあらわす）

・ケ・・lM・Na　C．・P．　C．・G．一・Ma・

1十皿十皿

　〃
　皿十巫

　〃
　皿
　〃

0　　　　　29　　　　0．785

3　　　19　　0．72

2　　　29　　0．82

5．5　　　　14　　　0．725

5　　　9．4　　 0．575

9　　　　8．7　　　0．54

0．668　　3．4

0．582　　　　2．6

0．641　　　5．2

0．561　　　2．3

0．524　　　0，48

0．478　　　0．54

　K－9Lの第2段，第3段を模した模型ロケットSP－

150（別項報告参照）についての値は第4表のとおりで

ある．

　　第4表　SP－150の特性計算値
（1，五はそれぞれブースタ，メーンをあらわす）

ロケット

皿十〃

皿〃

1

　　　　　　　　　C．G．　　　　－Cmaσ
M　CNa　C．　P　1号機2号機　ユ号機2号機

0　　　30　　　0．895　　0．613　　0．629　　　8．5　　8．0

2　27　0．81
1．5　　11　　0．64

2　10　0．61

0．521　　0．545　　　7，8　　7．2

0．536　　0．579　　　1．1　　0．67

0．472　0．530　　1。4　0．80

　5．　スピンを伴うロケsソトの運動

　K－9Lの第3段の燃焼が行なわれる高度は，発射角

80°の場合，33～44kmの問であり，その前に第2段と

切り離されてコースティングを行なうのは約28kmか

ら33kmまでである．高度32　kmにおける空気密度は

地表の1／100であるから空気力は小さく，その上このロ

ケットは飛しょうマッハ数が高いため静安定が従来のも

のよりかなり少ない．そこで飛しょうの安定を助けるた

めに毎秒数回のスピンを与えることになった．スピンは

第3段のみならず第2段にも与えられ，第3段はこのス

ピンを受けついでコースティングを行なうように計画さ

れた．スピンを与える方法およびこれについての予備試

験については別項の報告を参照していただくとして，こ

こでは静的に安定なロケットがゆるいスピンを伴って飛

しょうする場合の運動特性を，特に9L第3段を対象と

して考えてみる．
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ロケットの揺動あるいは横方向の運動を取り扱うため

Davis等6）にならって，

右手直交座標系を

考え，X、軸をロケ

ットのある時刻に

おける進行方向，

Y、軸を水平，Z、

軸をこれらに垂直

下向きにとる．X、

軸と水平面とのな

す角をθ。とする．

そして，複素平面

Y、＋iz、を用い，

X、軸に対するロ

ケットの径路の傾

き角θ，姿勢角g，

ロケットの重心0を原点とする

第5図　座標軸

Yl（木平｝

迎角δ（＝ψ一θ）をY、＋iz、面内のベクトルと考える

（第5図）．

　これらの角度がいずれも小さいとき，推力線のずれ，

機体の空力的不整形をもつロケットの重心まわりの回転

運動はつぎの方程式で表わされる．

　　　緬一ゆ脚一去醐c－（δ一δ・）

　　　　　畦ρ脚3z一多（］，・a・・（δ一δM）

　　　　　＋去ρ砕5窟c脚φ

　　　　　＋i－Eρv・Si一夢一売（恥・φ一GR・’・t

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（1）

ここに゜は時間微分，m＝ロケットの質量，　mK2一横軸

まわり慣性モーメント，mk2　．・縦軸まわり慣性モt・一一rメン

ト，ρ＝空気密度，γ＝速度，S一ロケットの断面積，1＝

長さ，δM＝ロケットの空力的不整形の角度（簡単のため

縦揺モーメントについてもマグナスモーメントについて

も同じとする），G－：推進加速度，　R＝推力線のずれの距

離，δ．，Rはいずれも複素ベクトルである．　空気力の

表わし方は通常の記法に従い，P，　q，　rで機体軸X，　Y，

Z軸まわりの角速度をあらわす．ρはスピンの角速度で

ある．Cma，　Cmqは縦揺モーメント傾斜および同減衰モ

ー一… ＜塔g微係数，C。αp，　C。qPはマグナス効果のモーメン

トの項である．また左辺第2項はジャイロ・モーメント

をあらわす．

　ロケットの横方向の運動はつぎの式で定められる．

　　　mV9・＝mGδ＋img　COS　e。＋mGβeiPt

　　　　　－　｝ρv・SCz・（δ一δ・）

＋i－
rρv・s－St　c…（δ一δ・）
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一去ρv碧毒卿結ρw5蕃歩c磁（2）

ここでg一重力の加速度，β一推力線の傾き角，δ，＝空力

的不整形角（法線力とマグナスカについて同じとする）．

法線力傾斜に負号をつけたのは機体Z軸を下向きにとっ

たからである．Cア。P，　Cy，Pはマグナス効果による横力の

係数である．ψ，8，δの間には

　　　　gc）＝θ十δ　　　　　　　　　　　　　　　　　　 （3）

が成り立つ．また速度Vについては

ウーG一繝ﾏW5C・－9・i・θ・

が成り立つ．ここにCDは抵抗係数である．

　（i）　コースティング段階

（4）

　まず推力のはたらかない場合について空力的不整形の

影響などをしらべよう．

　ロケットは（4）に従って抵抗および重力による減速

を受けるが，ここではまず簡単のためV－一定とし，空

気密度，空力係数も一定と考える．（1），（2）は

　　　　ψ一ゴ（P／γ）φ＝C（δ一δM）十L）φ　　　　　　　　　（5）

　　　　V8＝．∠4（δ一δ．）十Bφ十ig　cosθo　　　　　　　　（6）

とかかれる．ここにγ・＝K2／k2，　A，　B，　C，　Dは（1），

（2）の空気力の項をまとめたものである．　ロケットが

角速度Pで回転することから．

　　　　δ．　・＝　aMeipg，δL　＝　］Leipt

とおく．zlM，　A．は一一般に複素数である．　（3）および

（6）から8を消去し，qをδで表わすと，（5）から

δの時間tに関する2階の微分方程式がえられるが，t

の代わりにロケットの進んだ距ee　S（＝Vt）を用い，Sにつ

いての微分を1で表わすと，つぎの方程式がえられる．

糸協
び　

ー　ー

ψπ妊
　一　1」　一吾ト

（　

（

十　　十〃δ

　互y刷A」
｢糸

→叙
←coy

÷辺ρア解
　　　．62

　　司c軋砕BアB7　　←

しととこるえ考を数係の辺左ずま

葡か仏孟「

昭

払
くおと

・一一ﾅρ3（CZa＋旙c凋）

卜荒「＋毒ρ3多（c…P

一音】き柳）

（7）

（8）

・一 A必ρ8♂c…翫ρ5搬（痂

d一 ﾅρ鴫cぬ
＋2孟招ρ5z一絡（］・a・
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となる．C，　dの式では，明らかに小さい項を無視して

ある．

　これらの式にある空力諸係数のうち，Cz。，　Cm。は前

節に与えてある．CZe，　Cmeはつぎのようにして計算さ

れる．細長い物体の理論7）・8）によれば円錐・円柱胴体に

対してつぎの式がえられる．

　　　　CZe＝－4〔（12／1）一（ξ／の〕

　　　　Cme＝一・4〔（1／2）（1，／1）2＋（1／4）（1、／1）2＋（ξ／1）2

　　　　　－（2／3）（1、／l）（ξ／l）一（12／1）（ξ／1）〕

ただし，1、　＝＝先端から円錐の肩までの長さ，∠、一円柱後端

までの長さ，ξ＝重心までの長さ．また尾翼部（胴体と組

み合わせたもの）の寄与は

　　　　（）Ze－－2cノハ，α　〔（ξノ／1）一（ξ／1）〕

　　　　（；me＝＝－2CINα　〔（ξノ／1）一（ξ／1）〕2

ただし，ξ1は先端から尾翼部の風圧中心までの距離，

C／Naはこの部

分の法線力傾斜

である（第6図

参照）．　したが

って機体全体の

値は両者の和で

表わされる．

に，El
乏

CG

L ∵＝二」
第6図　ロケット各部の長さの記号

　K・一　9L第3段の燃焼はじめとおわりに対して，これ

らの空力諸係数を示せばつぎのとおりである．

　　　　　　V（m／s）M－Cz。－Cma－CZq－Cmq

　燃焼はじめ　1500　5　9．40．48　－4．6　－2．　0

　　　おわり　2750　9　8．7　0．54　－4．4　－1．9

マグナス効果については，概略の値としてつぎの値を用

いる．

　　Cyαp＝－O．5，　Cyσp＝O．　4，　Cnatp　＝O．1，　Cnαp＝＝O．4

　K－9L第3段の諸元を用い，燃焼はじめとおわりの高

度を33km，44　kmとし，スピン回転数の平均として

4rps，すなわちP＝25．1rad／sとして（8）を計算する

とつぎのことがわかる．

　（a）　マグナス項はいずれも小さくて無視できる．

　（b）比較的大きい項はつぎのとおりである．ここで

上段は燃焼はじめ，下段はおわりの数値を示す。
芦

　a－一一至羨「ρs（Cz・＋去髪、　c一）一｛8：；2：圭8二：　m－4

∂一争一｛：撒揮パ　　（9）

・－
Q孟憩ρ5zc－一｛：1：ll姜18コ1が
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dの中ではC。aPの項がCz。の項より大きいが，　cに比

べて2けた小さいから無視できる．このロケットのコー一一一一

スティング中の高度変化は5km程度であるから，以下

コースティングにおける諸量の値として，燃焼はじめの

値を用いる．

　（7）の右辺についても同様の省略を行ない，

　　　　7－∠五／砺

1：藷齢紳
とおくと，δの方程式はつぎの形になる．

　　　　δ”＋（a＿iP　　　　γv）6’－cδ一f…s／v

　　　　　＋禁砺（iP＋hγ「v）　　（・・）

　ここで，cおよびP／γvにはつぎのような物理的な意

味を持たせることができる．

　σを揺動の安定波長とすれば

　　　　σ＝2πん／＝Z

また真空中でロケットが一章動する問に進む距離をλと

かけば

　　　　ノ1＝2πγ「V／P

である．いま考えているロケットの燃焼のはじめでは，

（9）よりσ＝4．　2　km，λ＝　58　kmであって，π／λは2π／σ

の4％にすぎない．aの小さいことも考慮に入れると，

（10）の右辺を0とおいた方程式は

、　　　δ＝C、em・s十C2em2s

際一
?{i（2π⊥π　　　ロ　　σ　　λ）・m・一一一i（与一f）

なる二つのモt・一・一ドをもつ振動を表わすが，二つの特性長

σ，λのうちの短い方σ，すなわち空力的効果によってほ

とんど運動が支配されるということができる．Pが小さ

いことのほかに，このロケットではγが大きい（150～

170）ことがジャイロ効果を小さくしているといえる．

　さて，非同次方程式（10）は特解

　　　　δP＝Aei「s十δR

をもつ．ここに

　　　　r－PIV

　　　　A－一（ρ曇1製鵠響ζ辺」・

　　　　δ・薫÷一÷素

　　　　Ro＝vz／9　cosθo

　これより（10）の一般解はつぎのようにかかれる．

　　δ・＝＝　6．＋A・・r・　＋・一’9’s　［（］、e’（讐〉

　　　　　　　　　＋（♂（讐）s］
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ここにC、，C、はs・＝Oにおけるロケットの迎角δcお

よびその微分δ♂によってきまるもので，

c・－ 煤m一暢δ・L…錠侶一暢α（6・一δ・－A）

　　　　　　　＋（　　　σ1－　　　21）（6・－6R－A）］

．・－ r［ゴ孟δ・ノ＋2㌘部4饒・（δ・一δ・－A）

　　　　　　＋（　　　σ1十　　　2λ）（6・－6・－A）］

である．

　以上の議論からつぎのことがわかる．

　（a）δの第3項はロケットがs－0（前段ロケットか

らの切離しのとき）に受けた揺動を表わすが，aが小さ

いため，コースティング中にほとんど減衰しない．した

がって高空での切離しのさいにはロケットが偏向せぬよ

う注意を要する．

　（b）第1項のδRは，ロケットが曲率半径R。の径

路に沿うて動くときの釣合迎角で，空力減衰モーメント

と復元モーメントの釣合で頭を上げていること，ジャイ

ロモーメントと空力復元モーメントで頭を左にふること

を表わすが，いずれも0．01°のオーダーで問題になちぬ

ほど小さい．

　（c）IA／A．1は

　　　　1「r＝＝γ／i／レ／1－（1／γ）≒／：：｝

のとき最大となる．これは1波長に1回のスピンを意味

し，スピンと揺動が共振をおこすことをあらわす．

　第7図の上の曲線はK－9L第3段に対し，　r＝A．／AM

＝1．5として，IA／dM　IをPIPrに対してえがいたもの

である．ピークの値は／万に逆比例するもので，この

場合には56という高い値になるが，lAIAM　IはT／rrが

大きくなると急速に減小する．このロケットでは乃に

相当する回転数は約0．35rpsであるから，毎秒1～2回

IDO

OI

一ミ

~く一

1．O

O・io

K－9L第3段

『一一一　一　

黶p一一『

一　一

　「一

黷ﾚ一一一

一一一了一一
SP－150第2段 ト

…⊥｝
車

1

一＿‡：コ
L＿＿」I　　　　ll　　I

@］†

第7図

　　1　　　　　　2　　　　　　3
　　　R／f・n

空力的不整形による揺動振輻とス

ピン回転数の関係
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のスピンによってコースティング中に空力的不整形によ

って生ずるロケットの傾きをいちじるしく減小させうる

ことがわかる．

　下の曲線は模型機SP－150－2号機のメーンの場合であ

る．このロケットのコースティングの高度は約1kmで

空気密度が高いからピークがずっと低い．しかし同じ理

由でσが小さく約200mなので，1－Trの回転数は2．5

～3rpsに当たる．実際のコースティングではスピンが

O．5rps程度であったので，共振点の左側でほとんどス

ピン効果のない状態で飛んだことになる．

　なお，Rosser9）が指摘しているように，この共振はさ

ほど分散角θを大きくするものではないが，われわれ

の場合コースティングのあとでロケットが点火されるの

で，δが大きくなることは極力避けなければならない．

　以上の議論ではV＝一定と考えた．抵抗と重力による

減速を考えに入れるとして，空気密度，空力諸係数は変

わらないとし，かつp／γ一・Pを一定と考えれば，（10）式

左辺のδノの係数および右辺の最後のカッコ内に　　　・

　　　　一票グ9普

が付け加わるだけのちがいであり，この項はa，hに比

べて小さいから，これまでの議論と本質的な差がないこ

とを付記しておく，

　（ii）燃焼段階

　以上の考察からK－9L第3段の燃焼中の分散につい

ても，空力的静安定と推力線のずれや傾きがスピンによ

って回転することだけを考えればよいと推察される．

　このように考えればRosserの理論がそのまま適用で

きる．当面の問題ではロケットが点火されるときすでに

速度Viを持っているので，この速度でランチャーを出

ると仮想して有効ランチャー長

　　　　5βvア、2／2G

を定義し，ロケットの飛行距離Sにもこれを加える．

　維力線のずれの距離Rが与えられたときの分散は，

スピンのないときにはσ，K2，　S，　Siによって定まる．

またロケットがランチャーを出るときから一定角速度P

のスピンをする場合には，上の諸量のほかに

　　　　・…＝多／孟

によって分散がきまることになる．

　K－9L第3段の場合，ρとして燃焼のはじめとおわり

の平均値としてρ＝25．1rad／s（＝4rps）とし，σ＝5．6

km，　G＝210　m／s2等の数値を用いて計算すると，燃焼お

わりの分散角θは，R＝＝　1　mmにっき

　　　　スピンのないとき：1．6°

　　　　スピンのあるとき：0．025°

となり，スピンによって約1／60に減ることがわかる。

実際のスピンは燃焼のはじめにおそく，おわりにはやい
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ので，その効果は上の数値よりいくらか少ないかも知れ

ないが，程度はだいたい同じと見てよいであろう．

　ここで，ジャイロ効果を推定するために簡単な計算の

結果を示しておく．

　空気力はぜんぜん無いとし，推力線のずれをR，傾き

角β・－Oとする（βの影響は小さい）．燃焼はじめを時間

tの原点にとって

　　　　v＝Gt

とするとき，（1），（2）は

　　　　gb’－i（∫）／γ）ip　＝＝一（GR／K2）eiPt

　　　　θ＝（ψ一8）／t

となり，t＝Oでψコφ＝0の場合の・9は

　　　　s－R藩「［・一♂、），｛〆曲・

　　　　　　　　　　一麦〆τ曲γ・｝］

ただし

　　　　τ＝Pt
　　　　　2γ

となる．　この式はFroelich等1°）によっても示されてい

る．前と同じρの値を用い，燃焼おわり（t　＝6s）の8を

求め．静止座標系から見た角度に引きなおすため，これ

に（Vf　一　’V，）　fVf（v，，　Vfは燃焼のはじめとおわりの速

度）をかけると，IRI・＝1mmについての分散角は0．70

となる．現在の問題ではもちろん空力的効果（スピンに

よる推力線の回転をふくめた）の方が大きいのでこの数

値は大した意味をもたないが，将来さらに高空で燃焼す

るロケットに対するスピンの効果を知る上に役立つもの

と思われる． （1961年9月4日受理）
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