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Pη 乱流のプラントノレ数

Q トノレク

r 回転中心からの半径方向位置

1'p回 k ある方位角位置でム(-Cp)peokの生ずるとド径方向位111

rTa1明 ある方位角位低でム(-C，，)の存在する半径方向の幅
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Re:プレード半径と一線流音速を法準としたレイ /Jレズ数

Rec コード長と翼端回転速度を基準としたレイ /Jレズ数
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s 壁からの距離
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t 時間

U，V，山。それぞれ x，y，z方向の速度

u'， V'，山1. それぞれど，y'，z'方向の速度

11: ucosi!t + vsin i!t 

百 -usini!t + vcos i!t 

W:W  

U，V，W それぞれc，'7， (方向の反変速度

防前進速度(一様流速度)

W， 全重量
X， y， z : j'f{1止座標系あるいはプレード固定の回転座標系

x'， y'， z' プレード固定の回転座標系

自 2 次元!1ì!~ の幾何迎角あるいは有効迎角

日q シャフトの傾き角

β フラ y ピング角

6 ディラ y クのデルタ|対数

6り クロネ y カーのデルタ

ム(-Cp) 衝!撃波前後の Cpの差
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ム(CQ/σ)p.[(CQ/σ)"一(CQ/σ)pol/(CQ/σ)凶

ム(CT/σ).[(CT/σ)一(Cr/σ)ol/(CT/σ)。
E エネルギ一散逸率

7 比熱比あるいは口 y ク・ナンパ

r 循環の強さ

8c コレクティブピッチ角

8w ねじり下げ角

λ インフローレシオ

.̂1後退角
μ 前進比あるいは粘性係数

μI 分子粘性係数

μt 乱流i品粘↑生係数

1/， . i5L流動中占↑生係数

p 密度

σ ソリデイチイ ，bS/πR2 

T 分子応力あるいは観測点に時刻t，こ達する音波の発生した時五1J
九3 応力テンソル

ゆ 微小援乱ポテンゾヤノレ関数

φ 完全ポテンシャ Jレ|場数

ψ 方位角

ω・渦度

。ロータの回転角速度
c，η，t;.計算空間での座係系

添字

C コード (Chord)

f摩擦 (Friction)

p 圧力 (Pressure)

T 翼端 (Tip)

山壁 (WaJJ)

∞ 一様流



Chapter 1 

序論

我が国においては、保有民間航空機数に対してへリコプタの占める割合が、lCAO

加盟国の中でも苦手を抜いている 。確かに企業の節税対策によるへリコプタの購入に

その一因があり 、バブノレの冊H.!l後i白加傾向も頭打ちであることは否定できないが、

我が固においてへリコプタが重要な役割を果たしていることは、衆国の一致すると

ころである。また冷戦の終結により、ヘリコプタの役割も軍事から民間にその重点

が移行しつつあるのが世界的な流れである [1]。こうした傾向を鑑みて、ヘリコプ

タがより広く民間の交通機関として活用されるために解決すべき重要な課題として、

高速化が挙げられる。

まず、へリコプタの速度を鉄道のそれと比較してみる。在来の新幹線は、時速約

200 [km/h]のスピードをも って、東京一大阪聞を約 3時間で結んでいるが、平成4年

に運行開始となった新型の 『のぞみ』は、その時速を 270[km/h]と大きくスピード

アップした。さらに、平成 6年に逆行開始予定の次位代新幹線は、I時i車350[km/h] 

になる予定である。従来から我が固とドイツ ・フランスの1M]には、峨烈{な鉄道のi卓

皮記録競争が演じられているが、これでTGVを妓いて世界記録を樹立することに

なる。今回のスピード 7 'Jプの陰には、もちろん記録樹立の扇子のようなものも多

分に感じられるが、 1994年夏に予定されている関西新空港の開港に伴 って航空機の

お要が増加し、鉄道への客足が遠のくのではないかという JR側の思惑が起因になっ

ていることは明白である。このように鉄道がますます高述化されている状況の中で、

へリコプタは従来その経済的段高速度が 240- 260 [km/h]であるといわれてきた。

従って、ヘリコプタが交通機関として生き残っていくためには、必i卓化の問題を遊

けて通る わけにはいかない。

このようにへリコプタの段高速度が制限されるのは、 I首i車市)illi JI~行するへリコプ



タの前進側(方位角ゆ=900 の周辺)で衝撃波が生じ、また後退倒rJ(}j位角ψ=270。

の周辺)ではストールが生じて、抵抗の地大や振動を生みだし、コントロールを困

難にするからであるロただし方{立角は、ロータの回転中心を原点、機体のテイノレ方

向を O。として、ロータの回転方向に嗣rJられる。しかし 、段近複合材技術の発展等に

よって、半径方向に1'¥l型の変化するプレードの使用、先進的な郊型のjJ日発、あるいは

ブレ一 ド翼端の平面j形巳の工犬などによつてこの 2つの問題を軽減する試みがなされ、

1986年には Fig.l.l(a吋)の BERP(B山 shExperi川川I口nen川ta叫IRot。印rProg日山rr吋Y

を取り 付けた We目s叫叫t1a副制n吋ldの Lyn山xが40叩O[作km/h吋lの速度記録を樹立した。 Fig.1.l(b)の

Lynx HAS. Mk2[3]はRoyalNavyの対潜水般用パージョンで、記録を出した機体そ

のものではないが、それに非常に近いものである。図より機体そのものは伝統的な

形状である ことから 、へリコプタの高速化を図るに当たっては、プレードの1'i1端形

状を工夫することが非常に有効な方法であると考えられる。

上の事実からも 、ヘリコプタのプレー ド翼端を解析することがilI要であるのは明

らかであるが、回転裂の実験は同定挺よりはるかに困難で央大なコストがかかるた

め、BERPの出現以前、1970年代から CFD(Complltationa.lFllIid Dynamics)によ

る各種計算法によって、プレード潔端周りの遷音速流の研究が行われ、現在に到っ

ている。この分野は、世界のへリコプタ研究者の注目を集めているため、アメリカ 、

フランス 、イ ギリス 、 ドイツ、日本など主要各国で研究が行われているが、主な研

究機関としては、 NASA、USArmy 、ONERA、McDonnellDOllglas社、Georgia

lnstitute of Technology等が挙げられる。 また この分野の研究を総括した論文とし

ては文献 [4][5][6][7]が挙げられ、その他総括的な論文としては、 ONERAでの研究

をまとめた文献 [8]ゃ McDonnel1DOllglas社での研究をまとめた文献 [9]がある。そ

して 、用いられている解析法は 、扱 う基礎方程式に着目すると

-定常;選音速微小tlA乱ポテンシャ Jレ方程式

-非定常遷音速微小援iiLポテンシャ Jレ方程式

-定常完全ポテンシャノレ方程式

-非定常完全ポテンシャノレ方程式

-定常オイ ラ一方程式

-非定常オイ ラ一方程式

-定常 NS方程式

司、。



一一一一一一一一一一一ー一一Iー-
のように発展してきてお り、代点的な研究者と研究の行われた年代については Table

1.1に示したロここで煩維さを避けるため、解析法発展の経総に|刻する詳しい解説は

第 2i主に譲る。

上にも述べたように、解析法は現在定常の NSが解けるところまで発展してきた

が、ヘリコプタメーカーの現場では、依然としてポテンゾヤノレコードが[吏われてい

る。 またどの研究機関でも解析法の開発に手いっぱいで、オイラーや NSを用いた

方法の特徴を生かして、実際のデザインの指針を得るには到 っていな L、。 そこで本

研究においては、高速へリコプタのプレードをデザインするに当た っての指針を得

るために、オイラー及び NSを用いて以下の目的で研究を行 った。

(1)へリコプタの前進飛行時には、先にもふれたように、前進側で非定常的に生じ

る衝撃波(ダイナミ yクショック)と後退担1)で非定常的に生じるストーノレ(ダ

イナミックストーノレ)が問題となる。この内、i没者に関しては、プレード面積

を噌加させることで比較的容易に回避できるという指摘 [10]もあり、また計算

では 2次元のダイナミ yクストーノレさえ満足に捉えることができない現状を考

えると、ヘリコプタの後退側で生じる 3次元的なダイナミ y クストールを数値

的に解析するのはl時Jt)尚早であろう 。一方前者は、抵抗発散 (dragclivergence) 

の原因となり、己れが起こると断面抵抗パワーの急激な増加を招いてしまう。

従って、前進側で起こるダイナミ yクユ〆ヨ yクの挙動を抱援することは、抵抗発

散を避ける上で非常に重要である 。そして、抵抗発散の"7'1ハ数が上がれば回

転速度を速くできるので、全方位角位置で揚力係数を下げることができ 、結果

的に後退側のストーノレの発生をも抑えることができる。 しかるに、環端平面jf;

がダイナミツクショ y クに及ぼす影響を解析した例としては、ポテンンヤ Jレ方

程式を用いて数級王目の郊端形状を対象としたもの [1り[12]などがある程度で、

衝撃波の解析に通したオイラ一方程式を用いて、詳細に解析を行った例はない。

そこで本研究においては、ダイナミ y クゾヨックを正確に促えるために、オイ

ラ一方程式を非定常的に解く解析法を確立し、翼端平面形がダイナミ y クショッ

クに及ぼす影響を、詳細lかっ定量的に把握するために、数多くの形状を対象と

してパラメトリ y クスタディを行い、プレードデザインの指針を í~} ることを第

Iの目的とした。

(2)へリコプタの高j!]j化はもちろん重要であるが、高速化のための郊端形状変更は、

固定契機にないへリコプタの利点であるホノぐリングに文附がないよう行うべき

である。そこで、高速化のための形状変更が、ホパリング性能に及ぼす影響を



知ることが必要にな ってくるが、抗力のうち誘導抗力は郊端渦が、また摩擦抗

力は境界!芭が促えられていないと正確には見積もれない。そこでこれらを促え

るために、支配方程式として Navier-Stokes方程式 (NS)を用いた解析法を確立

し、認端平面 j彩がホノミリング性 fj~ に及 iます影響を把握して、プレードデザイン

の指針を得ることを第 2の目的とした。

(3)また従来から騒音は、へリコプタが民間で広く用いられる際の大きな隙3となっ

てきたが、へリコプタが高iA飛行すると 、ハイスピードインパルゾプノイズ

(High Speed lrnpulsive Noise， HST Noise)と呼ばれる衝撃音が発生し、ひとたび

それが発生すると、{也の全ての音源に卓越する。そこで、高述飛行のための翼

端形状変更が、この HSIノイズに及ぼす影響を知る必要がある 。 しかし、 HSl

ノイズは線形観論の範囲の波動方程式ではうまく見積もることができないので、

本研究で開発した CFDとキルヒホ 1 7法を組み合わせるという、 i孟近用いら

れるようになった方法でこれを解析して、プレードデザインの指針を得ること

を第 3の目的とした。

本論文の構成に関して述べると、第 2!;!において、ヘリコプタロータに関する数値

解析法の発展について詳しく解説し、本研究の位鐙づけについて述べる。また第 3

章、第4章、第5JZi:では、それぞれ上の目的 (1)(2)(3)で述べた解析を行うために、

そこで用いた解析法の解説、解析法を検証するための実験値との比較及び解析結果

の考察を行う。そして第 6.4lでは、 3-5主主で得られた結論をまとめ、最後に今後

の課題について述べ る。

10 



Chapter 2 

ヘリコプタロータに関する数値解析法

の歩みと本研究の位置づけ

へリコプタの空気力をJ'):出する方法としては 、従来から非圧縮性ポテンシャノレ方

腹式(ラプラス方段式)のfil分解を基礎に置く努力線理論などが用いられていたが、

プラントノレグラワート則などで圧縮性の影響を考E空しようとする試みは、この法則

が選音速領域で実験値をうまく予測できないため、あまり効果を見せていない。ま

た風洞試験に頼る方法は、 3次元性の強い流れ場の解析には不適当であるし、対象

がデ タのある形状のみに限られてしまう。従って、遷音速領域におけるへリコプタ

プレードの翼端形状に関する研究では、CFDが用いられることが多い。ヘリコプタ

プレード周りの流れは、 3次元的で遠心力やコリオリカの影響を受けるため、 CFD

では 3次元回転座標系で記述された支配方程式を解くことが一般的である。そこで、

以下にこの分Y!rの CFDを用いた解析法の発展について解説し、そのような研究動
向の中における本研究の位置づけについて述べる。

2.1 遷音速微小擾乱ポテンシャル方程式

ヘリコプタロータの遜音速ifotに関する研究は、 1970年に NASAと USArmyの共

同研究という形で始まり、その直後に NASAで回定wlの CFDが発展したため、そ

れに触発されて 1972年に Caraclonnaと150m[13]が、定常の遜音i卓微小暖iiLポテン

ゾヤノレ方程式 (TSD)を緩和け1，(relaxaiion meihocl)で解いた。これが遜苛i!!lロータ
の CFDの先駆的研究である。彼らはプレード固定回転座標系で記述した以下の定
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常微小擾乱ポテンシャノレ方程式を解いた。

加マ(S1xr-. ¥1ゆ)-2WV(QZTW)+wvd剛い 2マ2rt ロ1)
ここで、局所音iAαはベノレヌーイの式によって

ぷ=αL一('yー 1)[-(加)刊+~(\1 rt?] (2.2) 

と表される。式 (2.1)を式 (2.2)に代入し 、スカラー形式で表すと

側 2ーか('y+胸rtxー('y一山y+記+午仲 rt;)]rtxx

+ [阿(伊仰阿川Q仇川吋z吋X)2一α心Lレ一(川7刊川川+刊川1り)附Qωz

+什[同+吋('yト山川7←い一斗寸1り)S1削y仲叫骨九十川x-パ一ペ-('yγ 抑 九い山+吋骨d←?い+午仲吋仰引仰)日肘]rtム札z口z 

一 [2S12xy+ 2S1x九一2S1同ν-2rtx九]ゆxy

十 2S1rt，(yrtu-xrty，) + 2rtxrt，rt.n + 2rtyゆ，rty，-S12xrtx -S12仲y= 0 (2.3) 

となる。ちなみに、式 (2.3)をαLで割ってα∞ー∞とすれば、非圧縮の微小媛乱

ポテンシャル方程式、即ちラプラス方程式

中xx+中間寺中日=日 (2.4) 

が得られ、式 (2.3)から非線形項を落とせば、亜音速 ・超音速での微小媛乱ポテン

ゾヤノレ方程式

[(S1y)2ー α!，]ゆ口+[(S1xj2ー α!，]九 αLι-2S12xy九

- S12xrtx -S12同ν=0 (2.5) 

が得られるロプレード先端の速度が遜音速であるときには、 S1yがほぼ α∞に等しい

ことから 、プレード先端付近では以下の式が支配方程式となる 。

[α!， _ (S1y)2一(γ+l)S1yrtx]rtロ +αL九 +αL九 +2S12xyrtxy 

+ S12xrtx + S12仲y= 0 (26) 

最終的には、これをさらに適当な仮定の下で無次元化して解くことになる。その式

の導出の際に、矩形の翼端Jf;状が仮定されているので、翠 1973年には Ballhausと

Caradonna[14]が非矩形:?I!への鉱張を行 った。

以上は定常の支配方位式を倣 っていたが、1975年に CaradnnaとTsom[15]が非定

常への拡張を行 った。Jド定常のi謡音速ポテンゾヤノレ方程式は

ゆ，，+V. ¥1マゆV+2V マ仇-S1xV. ¥1ゆ
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一一一一一一一一一一一I

- V.¥7<t+2マ<t.¥7<Tt+2V ママゆ マゆ

= {αL一('yー 1)[<Tt+ V マゆ+1(マザ])マ2<t (2.7) 
2 

と表される。ここでマゆが微小であることから

れ+V. ¥7マ<t.V+2V マ仇 +2V ママゆマゆ

= [α~- ('y ー l) V . ¥7針¥72<t (2.8) 

のような簡略化を行い、さらに適当な仮定の下にスカラー形式で表すと

恥 +2(i!y + ¥f cos i!t)<Txt一(i!x+ 11 sin i!t)九t

[α~ -(i!y + ¥f cos i!tj2ー (γ+l)(i!y + ¥f cos i!t)弘

('y -1)(i!x + ¥f sin i!t)九]<Txx

+ [2(i!x + ¥f sin i!t)(i!y + ¥f cos i!t) + 2(i!x + ¥f sin i!t)<tx 

- 2(i!y + ¥f cos i!t)九]<TXy

+ [α~ -(i!x + ¥f sin i!t)2 -('y -l)(i!x + ¥f cos i!t)<tx 

+ (γ+ l)(i!x + ¥f sin i!t)九]<t抑

2(i!y + ¥f sin i!t)<t，<tu + 2(i!x + 11 sin i!t)ム九ε

- [a~ -('y -l)(i!y + ¥f cos i!t)九+('y -l)(i!x + V s川 i!t)]札 (2.9)

となる。ここで恥の墳を無視しでも、 BVI(BladeVortex lnteraction)など高周波の

現象以外はほとんと捉えることができるのでこれを落とし、さらに微小項を泌とし

て適当な無次元化を行うと、 H寺IlJl微分項はゆ叫のみになる。もしその式のゆxtの項を落

とせば、時間 tは係数のみに現れることになるので、 I時間履歴を含まない解、即ち

準定7ii'の解が得られることになる 。Caradonnaと1somは時間微分項としてゆxtのみ

を含む式を、加速過緩制法 (sllccessiveover-rela;"ation method)で解いた。 しかし、

この解法は非定常には適さなかったので、同年 BaUhallsとSteger[16]はTSDを時

間線形化し 、反復計算を遊けることに成功した。さらに 1978年には、 Caradonnaと

Philippe[17]が AF法を用いてより効率のよい方法で解いた。これらの他にも、遷音

速微小媛乱ポテンシャノレ方程式を用いた代表的な研究として 、文献 [J8][19]などが

挙げられる。

以上i韮音速微小援古Lポテンシャノレ方程式について述べたが、この }j限式は微小媛

乱の仮定そのものに既に.i!I似が入っているのはもちろん、この仮定ゆえに質量は保

存されるが衝撃波を通して運動位が保存しないという問題がある。そこで、必然的

13 



に支配方程式は完全ポテンシャノレへと発展していった。

2.2 完全ポテンシャノレ方程式

完全ポテンシャノレ方程式は

θp， a θ 3  
一+一(ρ丸)+ー(ρ九)+; (沖.)= 0 (2.10) θtθX ¥r - ;~ I dy ¥1" - !I θz 

のような形を持つ。ただし、密度は以下のベルヌーイの式から求められる。

')'-1 
p=[1+-T(J14-2h-可可酎)F士了 (2.1 1) 

へリコプタロータの解析に完全ポテン γ ャノレ方程式を用いたのは、1979年の Arieli

とTauber[20]が最初で、その支配方程式は非保存型で定常のものであった。このと

き開発されたコードは ROT22と名付けられており 、使いやすいコードであるため、

準定常解析にしか使えないにもかかわらず、現在までのところへリコプタメーカー

の現場で最も広く用いられているものである。また Chang[21]は、 1984年に準定常

の非保存型完全ポテンシャル方程式を解き 、翌年にはこれを非定常に拡娠した [22]0 

以上は非保存型の方程式を吸っていたが、衝撃波での質量保存が保証されないとい

う欠点があったため、 1986年に Strawn[23]はStege中4]の開発したアルゴリズムを

用いて、非定常の保存型完全ポテンシャノレ方程式を解いた。

しかし 、元来速度ポテンゾヤノレの存在は 、エントロピの生成がないという条件の

下で導かれるため、ポテンシャ Jレ方程式では、l01えば次式で表されるような垂直衝

聖書波によるエントロピの地加が生ずる現象を正確に促えることはできない。

ムS I ( r~ ， 2"'( I ，，，，2 .， \，~r (')'+1)111fュ一 =/n{[1 +一一一(111[-1)]γ叶[， ¥ I :¥ : /，r'~" J， (J刊} (2.12) 
('Y + 1) ¥m 1 iJJ l('Y -1)M1 + 2 

ただし上式で Rは気体定数、 1111は衝撃波直前の "7':1ハ数、 ムSが生成されるエント

ロピである。そこで、例えば Bridgeman[25]らは

ー企51Rp = p，eー， (2.13) 

のような非等エントロピ的密度pを、衝撃波の発生する部分にのみ導入している。こ

こで、p，は等エン トロピ的な密度である。この式は定常のH寺にしか成立しないが、非

定常現象に適用 しでも 、そこそこよい結果を与えると言われている。しかし 、強い

衝撃波の生ずる流れ場及び渦の影響が大きな流れ場を解析するには、:~・エントロピ

の仮定を用いずに導かれるオイラ一方程式を解かなければならない。
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以上の他にも、完全ポテンシャノレ方位式を用いた代表的な研究として、文献 [26][27]

[28][29][30]などが挙げ られる。

2.3 オイラ一方程式

ヘリコプタプレードの解析にオイラ一方程式を適用した研究は、そ の数値解法によっ

て、主に差分法 [31](32][33](34][35](36]と有限体積法 [37][38][39][40][4J](叫[43](44]ド5]

[46]の2つに分け られる。差分法のス キームは、本研究でも用いている Bearn-Warrning 

法を若礎としたものが主流であり、 一方有限体積法は、オイラ一方程式のなi分形表示

されたものを離散化して解く方法である。また、最近は精度を高めるため、 TVO(Total

Variation Oirninishing)を!日いた解析 [31](36](42]が行われるようにな ってきている。

前進飛行時の解析を行うため非定常に拡張する際には、ニュートン法 (Ncwtonitcr 

ative method)や Jレンゲ ・ク 1Y法 (RlInge-I(lItta method)が適用されている。以下

では、後に本方法の計r.r結果との比較を行うとき比較対象とするため、 Agarwalら

[37]の解析法を解説する。

有限体積法は、プレード固定回転座標系 (x，Y， z)におけるオイラ一万程式の積分

形表示

ftJJ!vWれ Jla/i FdS -il J las zW(ex 先)dS
+ il J las xW(e，合)dS= J J fv Gd¥f 

を基礎方程式とする。こ こで Vは表面asに囲まれた検査体積、合はl面業 dSに垂直
な外向きの単位ベク トノレ、(ex>ey， e，)は(x，Y， z)座標系の基本ベクトノレ、。は回転角

速度である。また
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pu pv pw 

pu
2 + P pvu pwu 

ρuv e.< + pv2 + P ey + p山 U (2.15) 

puw pv山 pω2+p 

puh ρvh P山 h

である。そして、計算領域をサプスクリプト (i，j，k)で表される 6面体のセルに分割l

し、その中心で変数の値がわかるとすれば、式 (2.14)から以下の離散化された式を

i写る。

if(JE3KW川 )+P，川 +Q"k + R"k = J，lkG"k (2.16) dl ¥-')" ')"1 - 'Ĵ "'J 

ここで Ji1kはセノレの体積、 P"kはセノレから出る正味の絶対流束、 Q"k と R"kはセ

Jレから出る回転の流東を表す。次に式 (2.16)を

JL(JsykWS3k)+F23k=o dt' .，，. .， (2.17) 

と書き換え、偶数番目の点と奇数番目の点で分離した振動解が生じたり、衝撃波や

澱み点付近の極端な圧力勾配を含む領域で振動したりするのを防ぐため、人工粘性

項 D"kを加えると

Ji(J，3kW83k)+FB3k-D23k=o 
dt 

(2.18) 

を得る。 Dリk としては、 Jameson[47]の方法に従って 、個々の点での圧力勾配に依

存する係数を持つ、 2次と 4次の微分耳目をミ yクスした粘性写iを用いている。また

定常解を求める場合は、解がH寺陪j刻みムtに依存しないので、収束を早めるために局

所クーラン数に基ついた各セノレでの局所時間主IJみを使い、また非定常解を求める場

合lこは、時間五IJみムtを

ムt三mT(ムtl) (2.19) 

とし、時間方向の秘分は4次のJレンゲ・ク yタスキームで行っている。即ち式 (2.18)を

3?+j[F(W)D川 =0 (2.20) 

と告き換えれば、口番目のl時JlJjステップでの解 vV"から次の解 wn+lを求めるには

w

w

 

Wη 

ムt
W(O)一一[F(W(O))-D(W(O))] 
8J 
ムt

W(O)一一[F(W(1))-D(W(O))] 
6J 

)
 
2
 
(
 vv
 

vuv
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w(3) W(O)一ムt[F(W(2)) -D(W(O))] 
4) 

(2.21) 

W(<) W(O)一ムt[F(W(3)) - D(W(O))] 
2) 

W'叶 1 = W(<) (2.22) 

の計算を行えばよいことになる 。 このスキームは、 4次のH寺間計'u支を持ち、クーラ

ン数が 2-12以下で安定である。また、証言算量を減らすため、人工粘性項は最初のス

テージでの値のままに凍結する 。以上が有限体積法の概略であ る。 このノぢ法は滑 ら

かでない格子にも適用でき、 l場解法であるため大規模な行列の反転を必要としな い

ため、格子生成法や陰解法の効率的なアノレコリズムが開発される以前はよく用 いら

れていたが、 一般的に差分法より空間精度が惑いという難点、がある。

次iこオイラ一一般について述べると、つい最近まで『オイラーはエントロピの勾配

や渦皮を許すが、ヘリコプタプレード上の圧力分布を予測する場合、高"'7':;ハ数で

の解や前縁渦の影響する解以外では完全ポテンゾヤノレと大きく変わ らない上、 一桁

上のオーダーのコストがかかるため、完全ポテン γ ャノレの使える範囲では、結果だ

けから考えればオイラーを使う必然性がない。従 ってオイラー の主な利点は、ポテ

ンゾヤルと異なり、形式が NSに額似しているので、コードを NSに拡張する際有

利なことである .i[48]と言われて いた。 しかしオイラーを TVD差分法で解くこと

により、ポテンシャノレ方程式では不可能だ った鋭い衝撃波の捕獲が可能とな った上、

計算時聞についていえば、現時点ですでにオイラーの定常計算(ホ パ リン グ) は航

空宇宙技術研究所のベクトノレ計算機 VP2600を用いた場合、 5分で収束解をi尋るこ

とができ、また非定常m?:(前進飛行)でも I 周に約 30 分程の ~ I 訴時間しか要しな

い。また計算機の能力は日々向上しているので、オイラーとポテンシヤノレの計算時

間を云々するのは無怠昧にな ってきている 。

ちなみに、富士通が今年9月 10日に発表した VPP500ゾリーズは、シリコンに代

わる次世代素子として注目されているガリウムひ素 LS1を初めて本絡採用すること

によって、 355ギガフロ y プスの世界段高速を達成した。目立の lllTAC3000γ リー

ズの持つ従来の記録 32ギガフロップスに比較すると、実に 10倍以上の処理能力を

持つことになる。ただし VPP500はひとつ当り 1.6ギカ'フロ ップス の街l?:装位を最

大 222台接続することによ って上の能力を実現している 。

しかし、ことへリコプタの解析に限っていえば、特にホパリングやプレードポル

テ yクスインタラクションのようにi主流渦が流れ場に大きく修響する状況において

は、オイラーでも力不足である。なぜなら、オイラーは渦を捉え対流させることも
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がきるが、粘性がないため正確な渦現象をモデル化していないからである。またオ

イラーは境界層を捉えることができないので、摩擦抵抗も見積もることができない

し、前進飛行時の後退側で起こるダイナミ y クストーノレに犬、jしでも無力である。ま

た遜音速では、焼界庖の存在が衝撃波の強さや位置に影響を与え、また逆に種il$被

が境界層を厚くするなどの相互干渉が起こるので、 NSを用いることが望ましい。以

上のような理白で、へリコプタの数値的解析法は縁終的に NSへと発展していく。

2.4 NS方程式

Sを適用した研究も、その数値解法によって、オイラ一同械主に産分法[48][49][52]

と有限体積法 [50][51][53]の2つに分けられ、これらはともにオイラ一方程式を解く

ために開発されたコードに、粘性項を付加することによって得られている。

ただし、すべて定常即ちホパリングを対象としており 、現在の計算機の計J?:速度

の :I~J約から、まだ NS の Jド定常 Z十 J1 には到っていな \\0 また第 4 T;!でも詳しく述べ

るが、 NSを解く際には乱流のモデノレ化が必要で、現在のところへりコプタの計算に

は主に O方程式モデルが用いられている [48][50][51][52][53]が、.5L流の性質をより正

確にモデル化できる 2方程式モデルも用いられるようになってきている [49][52]0 

しかし、 NSは莫大な計算時間1を要するため、オイラーに比べて絡段にコストがか

かるという欠点がある。一般的には粘性項が 25%の計算時間増加につながる [48]

といわれているが、 NS計算のつらいところは粘性項の付加だけにあるのではなく、

境界層を捉えるために、最小格子帽を非常に小さく取 らなければならない点にもあ

る。これは格子点数のI白加を怠l床するとともに、非定常計p:の際、安定性を確保す

るために時間ステ yプを非常に小さくしなければならないことをも怠昧する。ちな

みに本研究で用いている NSの最小絡子幅は、オイラーで用いているそれの 1/105な

ので、格子点数が同じなら、単純に布一えても同じ方位角分計算を進めるのに 105倍

l時間がかかってしまうこと になる。従って 、現時点ではへリコ プタの解析で NSの

非定常計算を行うのは困難である。

2.5 本研究の位置 づ け

以上へリコプタの数値解析的研究の歩みと現状について述べてきたが、この分野

では、現在までのところ解析法の確立及びその高f，'jI変化に重点が位かれており、確

立されたオイラーや NSを解く解析法が、実際のプレードを作るに当たって、その
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デザイン lこ指針を与えるには到 って いない。

そこで本研究においては、第 ]J.;t.で述べた目的の下に解析を行ったわけだが、ま

ず目的 (1)を達成するためには、前進側で非定常的に発生する衝撃波を正確に提え

る必要がある。そこで、支配方f'E式としてオイラーを選び、人工粘性写iのHIJ日なし

に安定に計算を進め、衝甥波を鋭く捉えることのできる TVDで差分化し、ニュー

トン法を適用して非定常的に解く方法を用いた。また、へリコプタ特何の後流の影

響を考rt!!.するため、 トリム解析や誘導速度算出法とのカ y プノレを行 った。

次に目的 (2)の解析を行うためには、ヘリコプタ特有の後流や境界屈を捉える必

要があるため、支配方程式として NSを選んだ。ホパリング時に多大な影響を及ぼ

す後流を考慮するためには、局所循環法 (LocalCirculation Method， LCM)や渦樫

論 (VortexLa.ttice Method)などといった、ラプラス方程式の範囲の理論とのカ yプ

ノレを行った。また、乱流モデルとしては (q ω) 2方程式モデルを選んだが、これ

は第 4:>;tでも述べるように 、0方程式モデノレより乱流の物型的性質を正確に表現し

ている。このモデルは、 I況にへリコプタロータと同じ回転車Zである ATP(Advanced 

Turboprop)で、その有効性が確かめられている [54][55]が、へいプタに適用され

たのは初めてである 。また現時点では手が付けられていないが、近い将来へリコプ

タ前進飛行時の後退側で起こるタイナミ yクスト ーJレを解析する際にも、力を発揮

すると恩われる。従って、ここで 2方程式モデルがホパリング時の解析に使えるこ

とが示されればその芭Uiは大きい。

帰後に目的 (3)の解析を行うためには、 HSIノイズの主要な部分を占める、衝撃

波に起因する騒音を正確に促える必要があるため、CFDとしては、オイラ 方程式

をTVDで解く方法を用いた。従来この分野の研究には、ポテンゾヤノレ方程式を解

く方法が用いられてきたが、本方法はこれに比べて衝撃波を捉える能力に優れてい

るため、 HSIノイズの解析に適している。
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Chapter 3 

前進飛行時のダイナミツクショックに及

ぼす翼端形状の影響

ここでは、第 l輩で述べた目的 (1)の解析を行うために 、まずその解析法を解説

し、次l己実験値や他の解析法との比較によってま古巣の検証を行い、i員後にへリコプ

タプレ ドの翼端形状が、前進飛行時の前進側で生じるダイナミ y クショ yクにど

のような影響を及ぼすかを解析する。

3.1 非定常オイラ一方程式の解法

3.1.1 支配方程式

i抑止座標系 (x，y， z)におけ る3次元非定常オイラ一方程式は、以下のように表さ

j，る。

。'，Q+ DxE + DyF +θ，G = 0 (3.1) 

fこだし

p pu ρu ρ叫

pu pu2 + P ρvu pωu 

Q = I pv I ， E= ρuv 
' 
F= ρv2 + p I ， G= P山 U 1， (3.2) 

ρ山 pu叫 pv凹 P山2+p

(e+ p)v， (e + p)v (e + p)山

であり 、仇なとはθ/θtを表す。ここで、pは密度、'U，1)，叫はそれぞれ x，y，z制l方向の

速度、 eは単位体積当たりのエネノレギ一、 pは圧力で

p = ('yー時ート(u2+山 山2)) (3.3) 
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と表される。またすべての虫は無次元化されており、長さ (L)、質盟 (M)、時間 (T)

の熊次元化はそれぞれ R，p∞R3， R/α∞で行っている。ただし Rはプレード半径、

αは音速、また添字∞は一様流での値を意味する。式の導出は文献[56]などに詳し

い。これを Fig.3.1のプレード同定回転座標系 (x'，y'， z')に変換すると、以下のよう

になる。

。，Q'+ ox，E' + oy，F' + o"G' + H' = 0 
Tこfこし

ρ 

pu 

Q' = I pv 1， E' = 
pw 

e 

P山'

pw'fi 

pu' 

pu'fi + P 
'ーρu'v 

pu'百7

(e + p)u' -ny'p 。
一ρQ百

G'= I pw'百 1， ]1' = I pnfi I】

ρ山'uHpl I 0 

(e + p)山，J L 0 

である。ここでQは回転角速度、(百，百，w)は

F'-

pv' 

pv'iJ 

pv'古+p

pv'窃

(e + p)が+nx'p 

(3.4) 

(3.5) 

五=ucosnt + vsin nt， v = -usinnt + vcosnt， w =叫 (3.6)

のように、静止座標系 (x，y， z)における速度成分 (u，V
J叫)を回転l主傑系に変換した

ものであり 、x'，y'， z'軸方向のiA皮 ('u'，v'，w')は

u' = fi+ ny'， v' =百-flx') 山 =w， (3.7) 

と表される。これを任芯;の佑子形状において計算が可能になるように、 Fig.3.1の一

般的線座標系 (c，7)， ()に変換すると、段終的に以下の式を得る。

。，Q+o(E+o.ηF+o(G+H= 0 (3.8) 

Tこだし

。=J-1Q = J-J 
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pU 

pTiU + CxP 
E = r1(c，Q + CxE + cyF + c，G) = r1 I pvU + cyp 

ρiIJU + c，p 

(e + p)U -c;p 
p¥l 

pTi¥l +η'xP 

F=r
1
(ω+η，E+'7yF+η，G) = r1 I pV¥l +ηyP 

piIJ¥! + '7，p 

(e+p)¥fー η;p
ρW 

pTiW + (，p 

G=r1((，Q+(，E+(yF+(，G)=r11 pvW+ω 
ρiIJW+ふp

(e+p)W-(;p 。

ii = J-1H = J-l (3.9) 

であり、ヤコビアン Jは

r
1 
=X，(yηZ( -z"yc) -xη(y，Z( -Z(yc) + X((y，Z" -Z(yη) (3.10) 

反変速度 U，¥!， Wは

U = c， +cxU+ C，戸+c，叩
¥1=η，+ητu+17yV+ηz山
W = (， + (xU + (yV + (，山

)
 
-I
 

q
d
 
(
 

で表される。また、 ιη~ ，(;は

c; = c， + Oycx -OXcy 

η;=η，+ Oyητ-Oxηg 

c: = (， + OY(x -OX(y 
(3.12) 
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であり、メトリ y クの関係式はrl!鎖法則より導かれ、以下のようになる。

c， = -x，C_< -y，cy -z，c， 

ふ=J(yηz( -zη次)

ゐ=J(z"x( -xηzd 

乙=J(x，此 Uηxd

1]， = -x，ηl:r - Ytη'y -Z，1]， 

ητ= J(z(y( -y(zd 

1]. = J(x(z( -z(xd 

1)， = J(y(x( -x(Yd 

(t = -x，(.τ- yt(. -Zt(， 
(x = J(y(zη-z(yη) 

ら=J(z(xη 町内)

ふ=J(x(y" -y(xη) 

ここで、 Fは省略した。また、以降《は省略する。

3.1.2 効率化 された Beam一羽Tarrning法

(3.13) 

定常のオイラ一方程式は、班音速領域で楕円型の偏微分方程式、超音速領域では双

山型のそれになり、両者の解法が見なるため、特にここで扱っているような遷音速

流れを解析する場合にはやっかいになる。そこで、通常遷音:i!li流れの定常解析では、

亜音速 ・超音速にかかわらず双山型である非定常オイラ 方程式を時iHl発展的手法

で解いて、収束した解を定常解とみなす方法が取られる。また定常の NSは焔円型、

非定常の NSは放物型となるが、圧縮性の効果が大きい領域では粘性項の影響が小さ

いため、NSも非定常オイラ一方程式に粘性項を付加し、上記の手法で解いている。

上記のl時間発展的手法の中で、 I註も一般的に用いられているものが Beam-Wa.nning

法で、本研究においてもこれを法礎にしているため、まず Beam-Wa.rming法につい

て解説を加える。

式 (3.8)の時間微分項の差分化は、オイラー陰差分と呼ばれる一次精度の後退差

分、JlIJち
+1 Q叶 I_Q" 

atQ叶=一一一一一+O(ムt)
ムt
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で行い、 o，Eなどを11寺IUln + 1で見積る陰解法を用いると、式 (3.8)は
Qn+l _ Q" 
一一一一一+O，E"+1 + o"Fn+1 + O(Gη+1 + 11叶 1= 0 (3.15) 
ムt 、

となる。次に θ，Eなとの空間j微分の写iは、 En+lが Q"+]の非線形|期数であること
から 、反復解法を避けるために、以下のように線形化する。

θE__. . _， . .0 
= En+(一 )n6t+O(ム(')

θt 

oE""oQ En+(一)"(一 )n創刊(ムt2)
oQ θt 

n，8Q¥n̂ .J. I nlA_l2 En + An(一 )nムt+O(ムtl) (3.16) 
θt 

この操作により、時間l精度は 2次のオーダーまで落ちることになる。これらを式

(3.15)に代入して整型すれば

[1 +ムt(θ，An+ 0ηBη+θ(Cn + Dn)]ムQn
-ムt[o，En+ f)ηFn +θ(Gn + H"] (3.17) 

となる。ここで

ムQπ=Qn+l _ Qn (3.18) 

である。また式 (3.17)の A，B，C，Dはヤコビ行列で、以下のように表される。

A，B，C 
κtκz  F包U κz 。

κyU -C1κxV κ，U -ClκxW C]κz 

κ， + e -C2κyV κzV -C1κyW CjκU 
κzW -C]κ，V κ，+ e -C2κz山 Clκz 

九祖ψ，2-c}勺8 κzψ2 -Cl印。 κ，+γ8 

κxtt2 -ue κ，+ e -CzκxU 
κytt2 _ ve κxV -C}κyU 
κ，tt2 ω8κz叩 Clκ，U

J
W
 

C
 
一

0

0

0

0

0

2
 J

0

0

0

0

0

 

κ
 O
G

0

0

0

 

)

ι

 

9
B
 J
V
0

0

0

0

0

 

が
0

0

0

0

0

(

1

 

8

=

 

D
 

(3.19) 

ただし

C] = 'Y -J 

C2 =γ-2 

24 



。=κxU+κ之町
42=;(7-l)(ん 2+ w2) 

が -yeーが
P 

であり、 κはfl，B，Cに対してそれぞれc，η，(を表す。

~I剖の微分については、中心差分を用いれば

/1:n _ pn 
[}，En = -J土~
、 2ムF

となり、空間に関して 2次の精度が保たれ

ととれば、式 (3.17)は

ムc=ムη=ム(=1 

[1 +ムt(o(fln+ oηβη+ o(Cn + Dn)]ムQ同

=ームt[o(Eπ+oηr+o(G" + H"] 

と表される。ただし例えばんの定義は

{i;71 _ Rn 
o(En = ~J+汁よi

である。簡単のため

(3.20) 

(3.21) 

(3.22) 

(3.23) 

(3.24) 

(1+ム叫んAπ +oηBn+ o(Cn + Dn)]三 LH5 (3.25) 

[o(En +九Fn+ o(σ'+H"]三 RH5 (3.26) 

とすれば、式 (3.23)は

LHSムQ"=ームtRHS (3.27) 

と3ける。このj杉はデルタ形式と呼ばれ、未知量がムQ礼になっている。 H寺町jを進

めムQn"" 0になったら定常状態であるとみなし 、Q"+1を求める定常解であるとす

る方法がいわゆる 11寺IIJj発展法 (TimeMarching)である。いま 放っている }j程式が3

次元であるため、式 (3.27)でムQnを求めるためには、大規模な行列の反転を行う

必要がある。そこでこれを避けるため、以下のような Beamと Warming[57]による

近似因子化 (ApproximateFactrization)の概念を用いる。

[I+ムt(A+ B)] "" [1 +ムtA][1+ムtB]+O(ムt2) (3.28) 
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これにより

LHS = [1+ムto(A"][l+ムtoηβnJ[l+ムto(Cn][l+ムtDnJ

三 L(LηL(LD (3.29) 

と変形され、計算はプロ yク3重対角行列の反転になり、かなり I寅:P:sを減らすこ

とができる。さらに

A = T(̂(T(-l (3.30) 

のような、 PulliamとCha.ussee[58Jの虫、j角化を用いると

L( = [1 +ムtO(AJ

[1 +ムto((T(̂凡-l)J

九[1+ムtO(̂(JT(-l+ O(ムt) )
 

唱
E
A

今
、

υ

今
、

u(
 

と変形され、結局式 (3.23)は

T([1 +ムto(̂iJTtr，η[1+ムtóη^~]T，;lη[1+ムtO(̂(']1，-l[1 +ムtDnJムQπ
=ムtRHS (3.32) 

となる。ただし、この傑作により時間制度は I次まで落ちてしまう。ここで八ゎ^"，^(

はそれぞれ A，B，Cの凶有値を対角成分とする

(̂ = diαg[U， U， U， U +α1¥7(1， Uー α|マ(1]，

八η=diαg[V， ¥1， ¥1， ¥1 +α|マη1，11ーα|マη1]， (3.33) 

(̂ = diαg[W， W， W】W+α|マ(I，W-α1¥7(IJ 

のような行列で、回匂ベクトルの列からなる T( ， T"T( とその逆行列 Tt ， T，~1 ， 1(1 は

以下のようになる。

つf，= 
κx κ ν κー 白 白

κxU ぬu-ιp K，V+ιρ 臼(u+αKx) Cl(Uーαι)

Kx勺」ャ記，p κ古U か一ωα(V+吋) Cl( Vー吋)I (3.34) 
記xW 一高温p 記CyW-1ヤ正xP κ，W 日(山+αι) 臼(山 αι)

T51 T52 T53 T54 T55 

T;l = 
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T;l κxUC2 ιVC2 +す κ'x山C2-h7 一一κxC2

T~l らUC2ーす κyVC2 KyWC2キEt -κ智C2

円1 いC2+守 κMzUC27 L κzWC2 -K，C2 I (3.35) 
sC4 β(αKx-UC1) β(αKy - VCj) β(αK， -WCJ) βCl 

sCo -s(αι+ UC1) -s(αKy + VC1) -s(αι+山Cj) βCl 

ただし

ifJ2 
一一一ι +p(んυ ぬω)
"1 -1 

T日 ー<t2 ぬ+p何τ日 - K，U) 
"1-1 

九3
<t2 
一一ι+ρ(い臼)
γ ] 

TO4 
<t2 +α2 
一一一ーー+α8
"1-1 

Too 
ifJ2 +α2 
一一一一一一 α0
γ-1 
p 

(3.36) 世 、i三α 
日 Jす。 KxU+正日υ+ん山
中 Ifrぶ

"'x 
κz マκ
κ u 

κ U 

マκ
κz 

κz マκ
Cj "1-1 
γー]

C2 
α 2 
<t2 

C3 = :1 一一
αっ“ 

C，が一 α8

Co ifJ2 +α8 

T;j 
κx κ~v 'W ー κèzv
C3 + 

p 

T~j κ 'y κ，1.1ーκxW
C3 + 

p 
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T;l = 
κ守v-κ引w

κεC3 +ーニ一一-ー
ρ 

であり、 κはc，')， (を表す。ここで、放送機備のないオイラ-J.Jfl式を安定に解く

ために、両辺に数値拡散:rJid(， dη，d(， dcを加え

Ll [1+ムt(o(̂(+ d(t) 

L2 [J +ムt(oηAη +dη)η] 

L3 [J +ムt(o(̂(+ d(t) (3.37) 

N = T;:J九

p = T，~JT( 

とおけば、式 (3.32)は

T(L1N L2P L3T(-J LDムQn=ームt(RHS + de) (3.38) 

と書ける。ここで d(，dη，d(は2次の、 deは4次の数値拡散項 [57)であり、その形は

それぞれ以下のようになる。

Tこだし

d( = -o，J-1(マEムdJ

dη=ームrJ(マηム，，)J

d( = -o，rl(マcムc)J

de = oer1[(マtムd2+(¥7ηムηf+(マcムc)2)JQ" (3.39) 

(¥7xム;r)U1= ti，+l -2u， + Ut-l 

(丸ムx)2U，= U，+2 - 'lu，+J + 6u， -4u，_J + U，-2 (3.40) 

であり、 ι及びらは 0(1)の定数で、ム=2εeと選ばれる 。あと は順次行列の反転を

行えば、ムQnを求めることができる。さらに、定常解を求める場合には、時間主11み

6t は一定である必要がないので、各絡子点でなるべく大きな6tを取れるように辰

適化する、局所時間刻みの手法 (Locallyvariable time step )[59) をJfjいて ~ I' P:を加速

させる。具体的には、計算空間]でのクーラン数 (Courantnumber) CF'Lを

CF'L = 6t m叫 {U+α|マcl，V +α|マη|】 W+α1¥7(I} (3.41) 

のように定義し、各絡子点でこの値が一定になるように、絡子点ごとの l時1m主11み

ムtJλlを
CF'L 

ムち，k，1= fn ， 1r7....1 11" ~...._~'{"""7 _~ 1 1.11 ， _1t'i1"11 (3.42) 
mω{U +α|マcl，V +α|マη1，W+α|マぐIL，k，/
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と定める。以上が効率化された Bearn-vVarrni ng法である。

3.1.3 風上化

効率化された Bearn-Warmi ng法は、右辺の離散化に 2次精度のι1-'心差分+数値拡

散という形を用いているので、数値拡散に起因する問題が残り、禎i喰波を鋭く i足え

ることができない。そこで、数値拡散なしで鋭い衝撃波を捉えることができる TVD

の概念を導入する。

元来、オイラ一方程式のような非線形方程式には、 Neumannのフーリエ級数に基

づく安定性解析では不十分である。それに対し、TVDはもとは Harten[60]によっ

て出された一次元の双山型保存方程式

q， +ん=0 (3.43) 

に対する安定性の概念で、 H寺r:JJステ yプnでの qの変動量の総fllTV(Total Va.riation) 

を

T¥f(qn) = Elq;+l -q;1 = EIムJ+tqn1 (3.44) 

と定義したとき

T¥f(q叶 1)三T¥f(qn) (345) 

であることを TV安定であるという。ここではこの概念を用いた Chakravcrthy-Osher 

[61]のTVDスキームを用いて、右辺の風上化をはか つている。

即ち 、TVDを用いて離散化した右辺を

RHS = (E，+l--E，_j-) + (FJ+l--FJ-l-) + (GJ+l--GJ-j-

と';1}き、 E，F，Gがメトリ y クの|児数でもあることから

E，F，G=J(Q，κ町 κド κ，)三 J(Q，N)

とおけば、ま ず各方向の I次粉!支数値流束は

九叶 =;[f(QnA汁)+胤l+t'Nm+t) 問 +t-dh)]

となる。ここで

(3.46) 

(3.47) 

(3.48) 

df:+t=JLLtRm+tA:+tLm+tムm+l-JQ (349) 

であり、対角化のための行?iIJRとLにはそれぞれ、式 (3.34)の7二と式 (3.35)のTK
- 1

を用いる。従って K̂は式 (3.33)となる。ただ し

ムm+}JQ= (JQ)m+1 -(JQ)m (3.50) 
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であり、また U，¥1， W，R， Lなど求めるに当た っては

戸=C¥Pm + C2Pm+l 

百=Cj Vm + C2Vm+l 

百=C]tノm + C2Vm村

W = CIWm + C2山町村

h = CI hm + C2hm+1 

a = Jb -l)[h -~(U2 何2+ ポ)]
のような Roe[62]の平均化から得 られた値を用いる。ただし

c， = ..jj5m 
，;p;;， + J Pm+ I 

C? = ..jj5m+1 
，;p;;， + JPm+1 

(3.51) 

(3.52) 

である 。そして n-m + ~とすれば、各方向の高精度数値流東は以下の式で表さ

11，る 。
ゅーー l-<Tr7r-l. l-q;r'H+l . <Tr=;;'+ 丘2)= hη - ~[dJ"+I]-T[dJ，，] + ~ 2 "' [dJ~ ] + ~[dJ"+I] (3.53) 

ただし

え7;+l=JJI 乞 入~-minmod(a~+l) ßQ'~ )r;t 

di" = J:' L 入~~minmod(a:t)ßペ+1)1'~

白nu'
 
α
 

E
d
 o
 
m
 
n
 
m
 

+丸
、
八zz
z
 

，J 一-
4

，
n
 

一4
ウ竺+

d]""_1 = J，~' 2二 入~+1ninn1.od( a;t_l) s白:Jぺ (3.54) 

であり、また

白~t = l~ム"JQ (3.55) 

である。ここでザと fはそれぞれRの列ベクトル、Lの行ベクトノレであ り、ゆとβは

それぞれ 1/3，4とした。Cha.kravarthyら[61]の用いた式 (3.54)のminmod関数は、

TVD 性を保つため I次精度数値流点以外の部分の働きを抑えるがt束制限関数 (flux

limiter)で

minmod(x，y) = s叩1(X).mαx[O， min{lxl， y sign(x)}] (3.56) 
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によ って定義される。

一方、左辺は計算時間の短縮化から、効率化された Beam-Warming法の左辺の形

を風上化するために、 SiegelとWarming[63]の流東分離による風土差分法を適用す

る。例えば式 (3.32)の

[1 +ムt(8(̂d]三 L; (3.57) 

を考える。まず̂ (を

(̂ = ̂t + ̂i (3.58) 

のように固有値の符号によ って分解し 、 l次精度の風上差分をとると

L; = [1 + 6t(マ(̂t+ム(̂n] (3.59) 

となり、これを展開すると

L; = [ームt(̂7-1)+ D， +ムt(八九1)] (3.60) 

と表される 。ここで

D， = J +ムt(ÎI，) )
 
-
ρ
h
u
 

q
J
 
(
 

である。これを Oba.yashiら[64]の方法によ って

L; = [ムt(̂7-1)+ D，][1 -D;1ムL(-̂;+1)] (3.62) 

のように下三角行列と上三角行列の秘に分解すれば、行列の反転は容易に行える。

3.1.4 非定常計算法

前述の定常計算法は、局所時間刻みの手法を取り去 っても時間lこ関して一次の粘

皮しかもち得ないため、非定常現象を解明するのに用いる のは不適当である。従 っ

て、何らかの方法によ って時間精度を上げる必要があるが、ここではニュートン法

[65]を用いた。Jlllち定'，:j:;~ I' ~'):のスキームを

LHS(Q叶 I_Q")= ムtRHS (3.63) 

と占けば、非定常計算のスキームは

.......:rn¥  "̂QTll_QTI 
LHS吋Q"'+1_ Q"') =ームt(一一一一+lUl S"') (3.64) 

ムt

と表されることになる 。 ここで m はニュートン法の反 lSl~ 数を表す。
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具体的な計算法としては、まず}j(立角 ψが 90"の位置で計算を開始し、そこでの

定常解を出発点として徐々にプレードを回転させ、何周かの後に解が周期的になっ

た時点で、それを収束解とすることにより非定常の計算を行う。各 }j位角位置での

ニュートン法の反復回数は、 4回1呈皮で卜分であり、計算ケースによって異なるが、

方位角方向の分割数はが'J1000とした。またψ=90"から計算を開始した場合、もち

ろん計J:):開始時点のψ=90"における解を、一周分進んだψ=90" + 360"における解

と比較すると一致しないが、 ψ=180"における解をψ=180" + 360。での併と比較す
ると一致しており、このことからψ=180。以降では周期解が得 られていることがわ

かる。そこで本計算においては、例えば前進側ψ=90"の解としては、 ψ=450" に

おける解を用いている。このように周期解が得られる依子は、 Fig.3.2でi明らかであ

る。この図は、非定常計nを行っている最中のロ-:7推力の収束状況を表す。横軸の
角度は、推力を算出する際に行う 一周積分を始める方位角位置で、例えば俄事IIIのil直

がψ=100"であるということは、ゆ=100。からψ='160"までの積分によ って CT!σ
を算出していることを怠味する。 CT は tf~力係数で、ソリディティ σについては 4.6.1

節で述べる。図より横車111180。のあたりで CT/σが一定値に収ま っているので、方位

角 180"以降では収束解が得られていることがわかる。

3.1.5 格子生成法

数値計算における実際の計算は、格子隔が各方向とも 1である計算空間で行われ

るわけだが、 2次元の場合を仰|にとると、この計算空間から物F.Jl空間]への変換は解

析的な式でなく、 ~tJÎ 領域上の一点対物盟絡子上の一点、という直後的な対応で表さ

れる。 unち

X.，) = X(CI'η'J) 

仇J= y(C，， 7)J) (3.65) 

となる。この (X1，JlYt，J)を決める手続きが格子生成と呼ばれるものであり、絡子形状

が解に及ぼす影響はかなり大きいので、格子生成法は非常に重姿である。まず、格

子には以下のような性質が袈求される。

-滑らかであること

-なるべく直交していること

-解が急激に変化する fYrに集中していること

32 



そして絡子生成法としては、 -1:に次の 3つが挙げられる 。

(a)等角写像による}j法

(b)偏微分方程式による刀法

(c)代数的方法

(a)は2次元の物理平面を z=x+旬、計算平面を(=C-+iηと表し、等角写像によっ

て計算領域を物理領域に射影する方法である。これによ って得られる格子は滑らか

であり直交性を持っているが、格子をある部分に集中させることが困難で、また軸

対林のもの以外は 3次元に拡張しにくいという欠点がある 。(b)は桁円型、放物型、

双曲型の偏微分方程式を解くことによって絡子点を得る方法である。l01えば 2次元

の.m同型偏微分方程式なら

V2c-(x， y) = P(X， y) 

マ2η(x，y)= Q(X，y) (3.66) 

を境界条件のもとに解くことになり、 PとQを適当に選んで格子幅をコントロール

する。この方法によって得られる格子は滑らかであるが、計算時間がかかる上、格

子点の配置のコントロールに熟練が必要である。(c)は境界上に絡子点を配置し、そ

れを結ぶ線上に格子の集中化、直交化、平滑化の操作をしながら格子点を補間して

いくという方法である。これによって得られる格子は、直交性や滑らかさを多少欠

くが、格子点配置のコントロールが容易で、計算も楽であるという利点がある 。ま

た、へリコプタプレードは比較的 γ ンプノレな形状であるため、(c)の欠点があまり災

いしな ¥¥0 そこで今回はこの方法を用いた。

ヘリコプタロータ周りの流れを解くとき、 ISl雑な後流の領域を直後倣うためには、

ロータ全体のみならず後流の領域をも波う格子が望ましく、 Chcn[40]らによる Fig.3.3

のような格子を用いた計算例も報告されている 。 しかし、絡子間隔が大きくなると

渦の減衰も激しくなるので、このような格子を使うためには膨大な数の格子点が必

要となり 、計算時間やメモリーを巧えると実用的ではない。ちなみにこの形状の NS

計算では、最小絡子幅が高々5X 10-5コード(本研究の NS計算では JX 10-7コー

ド)で、筆者の経験からすればこの絡子隔では境界屈を正確に捉えるには不十分で

あるにもかかわらず、c-，1)，(方向にそれぞれ 217，61，71(木研究の NS31.J):ではそれぞ

れ 105，51，27)もの格子点を必!};gとしている。しかし、これでもへリコプタの彼維な

後流渦を捉えるには程遠いであろう 。 また前進飛行時には、周 J~I 境界条件 (per i od i c
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bou ndary condi tion)を使うこ とができないという問題が生ずる。そこで本研究では、

Fig.3.Jのように 1本のプレードのみを箆う絡子を用いた。このような絡子は、この

分野ではよく用いられているものであり、上にも述べたように、利点はメモリーと

計算時間を大幅に節約できることで、欠点は後流の影響を他の方法で求めなければ

ならないことである。

実際の格子生成は、プレードに垂直な 2次元の格子を半径}j向に積み重ねること

によって行っているが、その 2次元断面の絡子形状は、後流部分に絡子を;.uめるこ

とができるという利点から、 C型を問いた。翼のない所では、I';!み Oの翼まわりに

C型格子を作ってそれを秘み屯ねており、プレード翼端部では、急激に翼厚が Oに

なって翼端渦lこ悪影響を及ぼすことを避けるため、円弧状に徐々に箆厚が Oになる

よう配慮している。また半径方向iこ2次元格子を積み重ねる際、プレード先端付近

で精度よく計算ができるよう、その部分で格子が指数関数的に細かくなるようにし

た。座標軸のとり方は、Fig.3.1に示すように、 (x，y，z)と同様(1;，η，()が右手系を

なすように

作曲 認のまわりに下面、前縁、上面とまわる方向

η軸 翼表面から遠ざかる方向

C車Ib 翼端から翼線に向かう方向

とした。格子点数はf方向に 105点(翼面上は 77点)、 η方向に 41点、 C方向に 27点

(認而上は 19点)である。佑子の領域は以下のように

途方境界 誕から約 7コード

流出境界 1波紋からがJ7コード

外側境界 翼端から約 4コード

内側境界 !ii!端から約 5コード

で、最小格子幅は

i};!表面のη方向 0.01コード

翼蹴iの〈方向 〈の正の方向に 0.03コード、〈のtJ.の方向に 0.3コード

とした。結果的に得られた絡下形状は Fig.3.'lのようになる 。
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3.1.6 境界条件

境界は Fig.3.5のように

(1吋)遠方境界 (杓η=η恥m川α叫2

(2幻)内側境界((=ぐふηm叫山αax)) 

) (3め)外側境界((= 1リ

(4め)流出境界 (αc= 1， Cmaα目z

(5司) プレ ド表函(付η=1り) 

(6)ウェ イ ク ・カ y ト(η=J) 

(7)プレードの延長部分の境界 (η=1) 

の7糧類である。境界では条件を諒して、密度、3劇Ii方向の速度、エネノレギーの 5

つの値を決めるわけだが、以下にそれぞれの境界の取り扱いについて述べる 。

位主互星亙
境界に垂直な 1次元流れに、 リー7 ン不変量(R.iem剖 111InVa日ant)[66]の慨念を導

入する。Fig.3.6の外側境界でθ()/θ百→ 0を仮定すると 、以下の特性方程式が得ら

れる 。即ち CO(ax/dt =百の線)に沿 って

dS av 
dt -， dt 

(3.67) 

C土(d王/dt=石土αの線)に沿 って

au， 1 dp ^ 

dt Pαdt 
(3.68) 

ここで Sはエント ロピ、αは}JJ所音速、11)vはx，y座標での速度である 。エントロピ

はS= In(p/p)で定義される。局所的に等エントロピを仮定すると、式 (3.68)は

dR土

dt 

となる。ただし R.土はリー 7 ン不変位で、以下の式によって定義される 。

(3.69) 

R." = 石士三~ (3.70) 
"1-1 

また C土は特性幽線 と呼ばれている。実際の境界条件に適用する際には次のようにな

る。即ち Fig.3.7のように、ill1音速 (u:くα)の流出境界 (u:> 0)では否 >0，五+α 〉
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0， uー αくOであることよ り、 H寺問 t"から t"+1に向かう 3本のl直線 Co，C土の内、 CO

とC+が正で Cーが負になる。従って、 C
Oに沿う Sと古及び C+に沿う R+は計算領域

の内側の値を用い、 C に沿う Rーは外側の値を用いることになる。同織の巧え方か

ら亜音速(五く α)の流入段界(uくのでは R+に計算領域の内側の他をJl1ぃ、 R-，百，5

に外制1)の値を用いることになる。また超音速(石〉 α)の場合、流出場W-(古>0)で

はすべての値に内側の値を、流入境界(百く 0)ではすべての値に外側の仰を用いる

ことになる。内側の値を用いるH寺は内点から O次外挿で求め、外側の偵を芹jいる時

は一様流の値にする。こうして求まった R土から

百=~(R+ + R一)

α=午(R+-W) (3.71) 

として百と αが得られる。ただし回転陸線系に乗っているので、一様流の流入する

方向はl時々刻々変化していくことになる。

皇国型皇亙
この続界は、 3次元性の強いiliJ端からかなり離れているので、ここではほぼ 2次

元性が成り立っているとみて、内点からの O次外挿で諸量を求める。例えば密度を

例にとれば

P，九1m.，= P，九lmo.l"-l (3.72) 

となる。この際 1次外挿

ρ'J，k，lmor = 2pJ九1""1(1.-1- PJ，k，Ima:r-2 (3.73) 

や 2次外持

ρ]，k，1…= 3pけん.，-1- 3p，九I m •， -2+ p，九t…-3 (3.74) 

など日次の外挿はかえって解を発散に導く傾向がある。ただし j，k， 1はそれぞれc，爪〈

}j向の格子点番号を表す。

(3)外側境界

(1)と同械に扱う 。

盟主旦皇豆
圧力のみー横流の値に固定し、他は内点からの外挿で求める。
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(5)プレード表面

流れが翼面に沿うという条件を謀す。即ち、翼はη=0の面なので、 η軸に沿う方

向の速度である反変速度 VをOにすることによって 3軸方向のiA皮を求める。具体

的には正規化した反変速度U，¥1， Wを;I.{.す式

。=(c， + CxU + cyti+印)/♂工存立?
v = (ηm川t
W=(ω(， +刊(XU百糾+(y伊伊菅引+バC印伺例，W刈訓百司w)/ν/♂工弓否τ可吉 (σ3 万明) 

より
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fνη，-C.r]yJ 

(3.76) 

として速度を求めている。この際 U，Wには l次外挿を用いる。密度は内点より l次

外持で求め、圧力は翼に垂直な方向の運動量保存式から得られる圧力方程式を以下

のように角平く。

一般座標系で記述されたオイラ一方程式の中で、 f方向の運動車保存式を取り出

すと以下のようになるロ

u， + (puU +ふp)，+ (ρu¥l + 17xP)η+ (puW +(τp)( +(ρ!1v) = 0 (3.77) 
これを変形すると

Uァ+pUu， + p¥luη+ pWu( +ふp，+ l)xpη+ (xP(一ρ!1v= 0 (3.78) 
を得る。η方向、C方向もそれぞれ同様に考えると、以下のようになる。

V， + pUv， + p¥lv" + pWv( + cyp， + r]yPη+ (yp( + p!1u = 0 (3.79) 
叩 γ+pU町 +p¥l叫η+pW叫(+乙p，+η，p" + (，P( = 0 (3.80) 

ここで、まず定常を仮定して (3.78)x山+(3.78) x川+(3.78) xηzを計算する。次

に、 w面上での式を考えるため、未知数 pを Plと書き換え、 ¥1=0とすれば、以
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下の式を得る。

(ιη'x + c山 +c，η，)Pl(+(η，; + 1); +η;)P1η 

+(η'x(x + 1]y(， +η，(，)Pl( 
= -pU(1]xU( +η内 +ηz町)-pW(可'xU(+η内 +ηz町)

-pil(-1]xV +ηyU) (3.81) 

いま簡単のため

とし

α=  Cxηx + Cy1)y + c，ηz 

6 =η; + 1]; +η? 

c -η'x(τ+η'y(y +η，(， 

-pU(可τU(+ 1]yv( +η，w.) -pW(1)xU( +川町 +η，wc)

-pO( η'xV + 1)yU)三 RHS

と世けば、式 (3.81)は

αPl( + 6Plη+ Cpl( = RH 5 

となる。ここで、 k= 2，3での pの他をそれぞれ P2，P3と響けば

-3Pl + 4p2 -P3 
Plη=--2ムη

(3.82) 

(3.83) 

(3.84) 

(3.85) 

(3.86) 

と近似できる。式 (3.86)を式 (3.85)に代入し 、両辺に-2ムη/36をかけると

(1-~αムηθ2cム1)θ2ムη
ト一一一一一一一)Pl= -~: " RH 5 + -:;(4P2 -P3) (3.87) 
36 8c 36 8('F>  3 

となる。いまムη(α/6)<!{:_ 1， 6.η(c/6) <!{:_ 1なので、こ の式を近似因子化すると

2αθ2cθ 1. 2ム1)
(1 ムη一)(1-;;;'6.1]一)Pl=ー(一一::.!.RH 5 + 4p2 -P3) (3.88) 
36θc" ~ 36θC'" 3' 6 

を得る。ここで
2cθ 

(1一一向一)Pl三月 (3.89) 36 -， 8( 

と置けば、式 (3.88)は

(3 -~α3 3 -::";-6.1]一)p; = 一一ムηRHS+ 4p2 -P3 
bθf  

三 RHダ (3.90)
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となる oc方向の微分に中心差分を用い、簡単のため PIをPと3けば

(2α PJ+1 -P 
3pJ -，6η一一-=-:J-1) = RHダb -， 2ムE )

 

唱

I
n
u
d
 

q
d
 
(
 

即ち
αムη 一αムη
(一一PJ-1+ 3pJ + 一一~PJ+I) = RHS* (3.92) bムCr;-' "rJ bムE

が得られ、これを 3霊長j角行列の反転を行う 7ノレコリズムで解くことになる。同様

な方法をもう 一度繰り返すと、 l詰終的に P1が得られる。

揚力がない場合は以上で卜分だが、揚力がある場合には、例えば Fig.3.Jのよう

に、潔端渦と内側の渦シートが縮流しながら、それぞれ異な った速さでロータ面か

ら遠ざかっていくという、ヘリコプタ特有の複雑な後流が存在する 。ここで用いて

いる格子は、後流すべてを包み込んでいるわけではないので、格子外の後流の影響

を外部条件として入れなければならない。本研究では、プレード上の半径方向の誘

導速度分布を数値計算以外の方法で求め、それをプレード上の境界条件として導入

することによって、この影響を入れている。この導入法は 4.4節に詳しく述べる 。

(6)ウェイク・カ y ト

諸量は上下J点の平均で定める 。t日lえば密度を例にとれば、ウェイク ・カ y 卜部分

の値PJ，I，1とPjmax-J+l，l，lはともに、 (PJ，2，1+ρJmax-J+l，2，1)/2で求める 。

(7)プレードの延長部の境界

(6)と同様上下点の平均で求める。

3.1.7 後流の影響の計算法

境界条件のところでも述べたように、今回用いた差分法の手法では、限られた領域

で ~1~?: を行うために 、後流の影響をプ レード上の誘導速度という形で、外部条件と

して導入している。前進飛行時には、まずその飛行状態でのコントロールインプッ

トを求める必要があるので、最初にトリム計算を行ってコントロールインプ y トを

p出し、これを用いて誘導迷l支の~f' ~践を行う 。

トリム計算の解説

トリム計算は、 与えられる 情報fi]: によって 、どの程皮詳細! な ~"l?: を行うべきか決

まってくるが、ここでは、後で述べる実験値との比較の際与えられる値が、If主力係
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数GT、前進速度比、回転角i車度。 なので、以下のような簡単なトリム計算 [67Jを

行っている 。

まずロ-'1迎角臼を

(1/2)pVU 
α=一 (3.93)
GT[pπR2(ilR)2] 

と仮定して計算を開始する 。 ここで fは等価抵抗面積である 。次に亘虫 W，と前進
比μを

川 =GTνπR2(ilR)2J 
Vo cos 0' 

μ=一一一一一一
ilR 

(3.94) 

から求め
(1/2)GT 

入 =μ tan 日一一言--~
v' 1-''' +λ4 

(3.95) 

の式を用いて収束するまで反復引 X?:を行うことによって、インフローレ νオ入を求

める。この値 を用いて 、 コ レ クティブピ y チ角。 、 コニング角 α。 、 縦のフラ y プ ~J

al、織のフラ yプ角 61を

。(2GT/ασ)一(1/2)入一
(1/3) + (1/2)μ2 
1 .e. 0 

α。=~"([~( 1 +μ")+一]
2 "4 

=一一土一一[μ(む+2入)]
1 -(1/2)μ2lf--' 3 

1 4 
61 =一一一一一一μα。 (3.96)
1 + (1/2)μ2 3 

から算出する。ここでγはロ yク ・ナンパ (Locknumber)と呼ばれる畳であり

。G'oGR4"(=ーケ一 (3.97) 

と定義される。ただし G，oは2次元錫力傾斜、 Iはプレードのヒンジ回りの慣性能率
である。 ロ yク・ナンパは、プレード形状を考えて 10と仮定した。そして抗力係数

GH を

ασ6μ lA 1 'A. 3， 1 .2 1 
11=一C'+ ~eα】一一μ入。+ ':"Aal +ーμα1 一α山+ーバ) (3.98) 2 '2α3".' 2c. .' . 4 ，.， . 4c .， 6.v.， " 

で求め

α; = tan-1(字)
VT 

からロ ータ合力の方向を定めて 、最終的な ロータ迎角を以下の式から求める 。

(1/2)pV02 f 
日=ーー一一一一一一一一一 α1 同 A

(3.99) 

)
 
nu
 

n
H
V
 
l
 

今
、

υ(
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以上の操作を臼が収束するまで行い、トリム状態での諸f置を得る 。

誘導速度計算の解説

Drcesの Downwashmodel[68]によれば、前進飛行時lこ方位向妙、無次元半径位位

γ/Rでの翼紫の有効迎角白は

咋 ψ)=い九(主 -0万)+叶 C2+ C3 (3川

となる。ここでBcは，，/R= 0.75でのコレクティプピ yチ角 、Bwはねじり下げ角であ

り、 Cl，C2，C3はそれぞれ以下のように表される 。

c， =いn-l~osin o:.q cosβ 
..... nr + ¥もcosαqSlnψ 

Cゥ=tan-1 =，-n(ds/d判 的仁田自qcosψsin s 
，"，.. nr + Vo cosαq 5111ψ 

3=tan-1 ~\1; COSs 
nr+ ¥もcos白qSlnψ 

(3.102) 

ただし、 Vは一線流速度、日qはシャフトの傾き角で、フラ y ピング角sは先に求めた

αo.α)， 61を用いて

s = aoー α1COSψ-61 sinψ 

と表される 。また v，は

v， = V， 問J+K 4十C叫 K凡s占十i←←いs剖5111
と=魯普かれ、式 (3.104)中の凡t)¥!iCI Vjjはそれぞれ

J V~ 
¥'-:... =一一一一一一一」工
川 1-(3 /2 )μ~ V" 

h h]lM) 

lくJ = 2μ:r~1l~ 

の形を持ち、さらに式 (3.105)中の v，o，¥仏μxはそれぞれ

，，2 CT(nR)2 
一 一"，0 - 2 

IIx = ¥令cosQ.lq 

l今
μx=百五

(3.103) 

(3.104) 

(3.105) 

(3.106) 

と表される。 このモデルは 、誘導速度をロータ半径の 1/2と3/4の{立世で求めて、

他の位置での値はこの 2点からの内邦及び外持で求めており、 sll出渦などの影響を
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含まない非常に簡単なものである。しかし前進飛行時には、ホ パリング時に比較し

て誘導速度がプレード荷重に及ぼす影響は格段に小さいため、この程度の簡憎なモ

デノレでもそこそこの結果を 1~ ることができる。

3.2 解析法の検証(実験値との比較〉

遷音速ロータの翼端形状にI則する実験 [69][70][71][72][73]は、 J970年代から既lこ

行われていたが、これらは数値計算の結果を検証するために行われた実験ではない

ので、プレードコード}j向の圧力分布などといった流れ場の詳細な情報については、

計測が行われておらず、数値計算の検証に供し得る実験は、最近になって行われる

ようになった。しかしへリコプタの場合、プレードのアスペクト比が大きくコード

が小さいため、実機のロータあるいはそれの縮小モデルで実験を行った幼合、コー

ド方向に圧力孔を十分あけることが困難な上、 5単性変形もかなり大きくな ってしま

う。そこで通常 、 数値計算の結果を検証するために行われる実験は、~機に比べて

かなりアスペクト比が小さく (6-7程度)、弾性変形も起こしにくい材料で作った

モデルロータで行われている。ただし、回転するものの表面の圧力分布を討iJ(1)する

のは基本的に困難なので、使える実験データは数少なく、我が国ではへリコプタプ

レードの翼面上圧力分布の3十世1)は行われていない。ここでは解析法の有効性を検証

するために、数少ない実験結果をmめて、できるだけ幅広く実験値との比較を行っ
た。特に無揚力のケースは、後流の影響を入れずに済むので、差分法コード単体の

検証となるため、 3つの異なる研究機関で行われた実験と比較した。比較対象に選

んだ実験は以下の 4つである。

(1) NASAで行われたアスペクト比7、潔型 NACA0012、ねじり無しのモデルロー

タlこ対する実験 [74]で、実験条件は Table3.1のケース (l)-(a)と (1)や)に

示す。

(伊2)AFDD(Ar口rr町Y

翼型 NACAO∞01口2、ねじり無しのモデルロータに対する実験 [25]で、実験条件
はTable3.1のケース (2)に示す。

(3) ONERA(OI百ccN at.ional d'Et.ucles et. c1e Recherches A色rospat.iaJes)で行われた

ねじり無しのモデルロータに対する実験 [75]で、その幾何形状は Fig.3.8に示

した 2通りである。翼型は NACAOOXXν リーズで、翼厚は Fig.3.8に示した。
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ただし、その半径方向変化は線形的である。形状 (A)に対する実験条件は Table

3.1のケース (3)一(A)ー(a)- (c1)に、形状 (B)に対する実験条件は Table3.1の

ケース (3)ー(B)ー(a)-(c)に示す。

(4) ONERAで行われたモデルロータに対する実験 [11]で、その幾何形状を Fig.3.9

に示した。プレード枚数は 3枚で、翼型は Aerospatialprofilc SA13106 -13112 

である。Fig.3.9(b)にSA13J09の断面形を、 Table3.2にそ の認型データ [76]を

示した。ロータの白山皮はフラッピングとリードラグの 2つで、コレクティブ

ピッチの制御はできるが、サイクリックピッチの制御はできな L、。 またモデル

は、金属性の梁とカーボンファイパーのスキンを用いて、できるだけリジ y ド

に作つである。実験条件は Table3.1のケース (4)に示す。

Fig.3.10(a)(b)は、それぞれケース (1)ー(a)と(1)ー(b)のプレード潟面上圧力分布の

実験他と計算結果を比較した図である。ここで Cpli

Cl)=~-p∞2" (3.107) 
~P∞(同 s in 1j;+ f11') 

によって求めた。図より、 Hfl:結果は両ケースともどの方位角位置においても実験

他との一致が良好である。衝撃波の生じる方位角では、衝撃波の位置と強さに多少

ずれが見られるものの、流入i車自主の最大になるψ=90"を過ぎても衝撃波が減表せ

ず、 ψ=120"においてもかなり強い衝撃波が生じているなどの非定常効果が捉えら

れており、本方法が前進側のダイナミ y クショ y クを解析するのに有効なものであ

ることが示された。

Fig.3.1lはケース (2)の結果である。このケースでは、半径方向の圧力計測位置が

2ケ所あり、とちらの半径位置でもケース(1)と同様のことが言えるので、本方法

が半径方向の位置にかかわらず実験値をよく予測することが示された。

Fig.3.12はケ ス(3)ー(A)一(a)の、 Fig.3.13はケース (3)-(A)ー(b)-(c1)の結果であ

る。衝撃波の生じないケース (3)ー(A)ー(a.)では、 ψ=60"， 90・，120"のどの方位角位

世でも実験値との一致は非常によい。また衝撃波の生じるケース (3)一(A)ー(b)-(c1) 

では、 ~I.illrl点の制約のためψ=90"のみの比較であるが、こちらも実験値との一致は

非常によい。従って、コード及び郊厚が半径方向に変化するプレード形状に対して

も、本方法でプレード翼而上の圧力分布を十分予測できることが示された。

Fig.3.14はケース (3)ー(B)ー(a)の、 Fig.3.15はケース (3)ー(B)ー(b)(c)の結巣である。

形状 (B)の実験では振動が生じたため、実験値が不安定であるのも原因して、形状

(A)のようによい一致は見られないが、まずまず傾向は捉えていると三える。
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Fig.3.16はケース (4)の結果である。ここで実験に用いられたモデルロータは、ア

スペクト比が小さいにもかかわらず大きなねじり下げを持っているため、これにプ

レード上の誘導速度を与える岐'fI.条件を適用すると、かなり不安定なHPを強いら

れることになり 、発散を沼きがちである 。そこでこれを避けるため、ここでは 4.4

l，'で述べる TYPE2の段界条件を用いた。ただし、前進飛行時には各方位向位世で

誘導速度が異なるため、時間ステップを進める毎に計算絡子が動くことになる 。 こ

の際、格子全体を動かすと遠方筑界の位1i.iがずれて好ましくないので、遠方筑界は

固定し、プレード表面上の格子を有効迎角に見合うようにずらす方法を取った。ま

た、演界以外の点iこ関しては、始めから計算し直すと計算時聞がかか ってしまうの

で、MovingGridの手法 [77]を用いた。 この手法に関しては AppendixAを参照さ

れたい。こうして得られた結果は、誘導速度の算出に非常に簡単な方法を用いてい

るにもかかわらず、実験他をよく予測しており、本方法は前進飛行時で協)Jがある

以合にも適用できることが示された。

3.3 BERP状翼端 形状の実験との比較

実験との比較を行う前に、まず BERP翼端について多少解説を加える 。1986年

8月 11目、 Westlandの ArmyLynx(G-LYNX)は、 400.87km/hの速度で旧ソ述の

A-1何MilM卜2'1)が持っていた世界記録を塗り変えた。このときの前進側w端マッハ
数は 0.977、前進比は 0.5であった。 この速度を達成するために、胴体に数多くの

細かい改良がなされたが、法本的な胴体形状は Fig.l.l(b)のように伝統的はもので、

高速化のキーポイントとなったのはやはりメインロータの改良であった。Westland

とUT<Ministry of Defenceの共同研究である BrilishExperimenlal Rolor Program 

(BERP)で開発されたこのロータは、 Fig.3.17(a)のように、 65%から 85%の聞に

12 %厚でキャンパーを持つ RAE9645を、 85%から外側にはキャンパーを持つ薄翼

のRAE9634を用いている。RAE9645はピ y チングモーメントを小さく抑lえたまま

高揚力状態でよい L/D特性を示し、かつ高'7.~ハ数でもなかなかよい L/D 特性を

示す梨型である。また RAE9634は騒音に難があるものの、高"7'Yハ数で非常によ

い L/D特性を示す認型である。 このような先進的認型の使用が速度記録樹立の重

要な要素であるのはもちろんだが、BEHPW端の辰も注目すべき斬新さはその郊端

平面形にある。この平面形の空気力学的特徴は、 Fig.3.17(b)に示されるようなもの

であり、大きな後退角によって前進側での衝聖書波を遅らせ、また$1端而Etの地1mに
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よって後退側での迎角を下げてストーノレを抑えた上、推力も上げている 。さらに前

縁の / 'J チは、内側から外側に j並行する ~j離を抑える{動きをし、プレード先綿の極

度に大きな後退角は、 Fig，3，17( c)のように高迎角でストーノレを遅らせる安定な渦を

作っている。このように BERP形状のコンセプトは、主に後退側に焦点を当てて考

案されたものであるが、世界記録を出したときの前進側翼端'7''1ハ数が 0，977に達

し、この状態に耐えて飛行できたことを考えれば、当然前進側での衝喰波発生をか

なり抑えていることが予怨される。

BERP jF;状に対して、前進飛行時にそのプレード翼面上圧力分布がi!llj定された例

はないので、ここでは川崎重工 (JGll)から提供された、 BERP状の平面形をもっ供

試体に対する 、非回転時の実験データとの比較を行った。 Fig，3，18(a)は供試体の平

面形と座標系及び圧力孔の位置を示し、 Table3，3は平面形と翼厚分布のデータを示

す。また~I:J型は遷音速での性能にむ目して開発されたもので 、 その形状を r ig ， 3 ，18(b) 

に示した。 BERP の平面形は ~ül1出でコード長が O になっているが 、 数値 3十 J?: を行う

際の格子は、計算を安定に進めるため、便宜上翼端でコード長を Oにせず、イ生かに

コード長を持たせている。実験は Fig，3，18(a)の供試体を風洞墜に取り付けて行われ

た。比較対象とした実験条件を以下に示す。

(a)孔=-0，55， M∞= 0，6 [ケース (a))

(b)え=4.37， M∞=  0.898 [ケース (b))

Fig.3.19( a)(b)は、それぞれケース (a)(b)の翼面上圧力分布の実験他と計算結果を比

鮫した図である。図中の 5はスパンの長さで、 Z軸 y軸は Fig.3.18(a.)のようにとっ

た。亜音速のケース (a)では、コード方向及び前縁スパン方向の圧力分布は実験{l直

とよい一致を見せているが、 1圭縁スパン方向の一致はよくない。後縁の場合、 ~fp: 

ではまさに後縁そのものの位置で結果を得られるが、実験では圧力孔の関係上尖っ

た後縁そのもので結果を得ることはできない。これが不一致の原因であろう 。

また遜音速のケース (b)では、上と問機の理由で後縁スパン方向の一致がよくな

い。さらに計算では衝撃波の位置を実験より多少下流に予測している。しかし、これ

は供試体のiiii縁/ 'Jチが風洞1涯に非常に近い所に配置されている上、反身、j板を使っ

ていないので、実験結果がかなり蛍の影響を受けていることも一因であると A考えら

れる。以上より復雑な形状の翼端に去、jしでも、本方法はその翼面上圧力分布を予測

できることがわかった。
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3.4 他の解析法との比較

Fig.3.20 は、本方法も 含めて各磁解析法で得 ら れた育íí :i!![飛行時のプレード 5~面上圧

力分布を、ケース (1)一(a.)の実験他と比l絞したものである。図中の FDR、TFAR2、

FPR、RFS2、GTE3は欧米でFH¥、られている代表的な計算コードの名称で、それ

ぞれ以下の方程式を解くものである 。

• FDR 非定常非保存型微小媛乱ポテンンヤノレ

• TFAR2 非定常;1)，保存型完全ポテ/"Yャル

• FPR 非定常保存型完全ポテンンャノレ

• RFS2 非定常保存型完全ポテンゾヤノレ

• GTE3 非定常オイラー

図より、 ψ=30。ではどれも大差ないが、強いて言えば FDR、TFAR2、FPHが実

験値をあまりよく予測していない。またψ=1500では FDR、TFAR2、RFS2が実

験値をあまりよく予測していない。ただこの方位角で FPRがよい結果を与えている

のは偶然であると著者が述べている 。従 って、 ψ=300， 150。ともによい結果を与え

ているのは GTE3と本方法のみである。ψ=900では、ポテンンヤ Jレ方程式がエント

ロピ変化を許さず強い衝撃波を捉えられないので、FDR、TFAR2、FPR、RFS2

から得られる衝撃波は鈍っている 。また GTE3はオイラーであるにもかかわ らず、

ほとんどポテン γ ャノレと同織の結果しか与えていないのに対して、本方法は TVD

の使用によって、人工的な粘性写iを付加することなしに衝撃波を鋭く促えているの

で、実験値との一致もよい。

従って本方法は、他の代表的な解法に比べて、前進側の衝撃波を解析するのに適

していると言える。

3.5 時間精度の問題

ここで用いている効率化された Beam-Wanni ng法を基礎とする方法は、元来Jド定

常のオイラ一方程式を解くものなので、ニュートン法を用いて時間*，，'j)支を上げなく

ても、局所時間五1)みを取り去ってl時間五1)みを小さくすれば、結果的にH与1飼料!支が上

がって非定常の計算ができる。そこで、ニュートン法を用いた場合とそうでない場
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合の両者について 、その時間五1)み幅が解に及ぼす影響を調べ、ニュートン法を用い

ることの利点を述べる。

Fig.3.21は、 1時間刻み DTがケース (1)ー(a)のプレード翼面上圧力分布に及ぼす影

響を調べたものである。図より、ニュートン法を用いた場合は、 DTを 0.01にすれ

ば十分収束した解が得られることがわかり、またニュートン法を汗lいない場合は、

DTを0.001にすれば十分収束した解が得られることがわかる 。ここで、ニュートン

法は各タイムステ yプ当たり 4回の反復計算を行っているため、それを用いない場

合に比べて lタイムステ y プ当たり約 2.9f告の時間がかかるので、それを巧ir&.する

と、同じ解を得るためにニュートン法を用いれば 、 約 3.4倍速く結果を f~ ら れるこ

とになる。オイラ一方程式を用いてへリコプタの非定常計算を行う場合には、計算

時間がかかるため、この時間節約は非常に窓義のあることと言える 。

3.6 アスペ クト比 の影 響

3.2節でも理由を述べたように、 比較に用いた実験値はすべて、アス ペクト比が実

機に比べてかなり小さいモデルロータで得られたものであ った。 しかし、実際のへ

リコプタプ レー ドのアスベタト比は 20程度であるため、ここでは実機に適用する

ときの目安を得る目的で、アス ペクト比が前進飛行時のブレ ド上圧力分布に及ぼ

す影響を調べた。結果を Fig.3.22(a)に示す。計算条件はケース(1)ー(a)であり、ア

スペク ト比はロー タ半径を固定し 、プレードコー ドを増減することによ って変えた。

図より 、翼端から遠いと ころではアスペクト比の違いが圧力分布に及ぼす影響は小

さいが、認端に近いところではアスベク ト比の途L、が圧力分布に大きな変化を及ぼ

し、と くに衝撃波は、アスペクト比が大きくなることによって相対的に下流側にず

れ、強まることがわかる。 また見方を変えれば、これは翼端部でコード長を地加さ

せると 、衝撃波を弱められることを怠昧する。

この現象は翼端の 3次元効果によるもので、例えばアスペクト比が 7のプレード

で 0.95Rの位江主は翼端から約 0.35コード離れているが、アスペクト比 30のプレー

ドで 0.95R位置は翼端から約 1.5コードとなり 、7スペクト比 7のプレードにおけ

る方がはるかに翼端、即ちiJil厚が Oになる部分に近いため、その影響で衝撃波も弱

まっている。

この現象をさらによく 肥握するために、アスベクト比 10と20の矩形プレードを、回

転させずに'7'.. /ハ数 0 . 9 のー械がt中に世いた条件で ~I J'):を行 っ たところ 、 F i g . 3.22(b)(1)



のようなプレード翼面上等"7'1ハ線図が得られた。この 2つのプレードのコード方

向圧力分布を、翼端から回転中心向きに 4コード、 2コード、 0.5コードの各半径位

置で比較すると 、Fig.3.22(b)(2)のように、その圧力分布は一致し、矩Jf;プレードに

おける 3次元効果の志:昧がIIfJ械にな った。

3.7 前進飛行時のダイナミ y クショ ックに及ぼす翼端形状の影響

前進飛行時に前進側で非定常的に生じる衝掌波の性質を知ることは、抵抗発散を

避け、ヘリコプタの高速前進飛行を可能にする上で重要である。そこで、峨々な形

状変更が、ダイナミ yクゾヨ yクにいかなる影響を及ぼすか定虫的に調べた。従来

から圧縮性の影響を調べる指標として、各半径位置での局所"7";ハ数のI設大値がよ

く用いられているが、この値は街!按波の強さとの相関が必ずしもよくないので、こ

こでは衝準波の様子を直接的に知るため 、その強さ を表す指際として、 Fig.3.23で

定義したム(-C，，)を用いた。ただし Cpは

C.. =， p -p∞ -
p-jp∞(凶+nR)2

(3.108) 

によ って求めた。計算に用いたプレードは、ねじりのないアスペクト比 7のプレー

ドで、翼端の形状を変更しでも、常に断面の翼型は全半径位置で NACA0012を保つ

ようにした。またへリコ プタの前進飛行時、前進側では有効迎角が非常'に小さいた

め、こ乙での計算はすべて迎角 0'で行 った。ただし 、翼型が対象庁5であるため、迎

角。。 とは揚力がないことを志昧する 。

3.7.1 矩形翼端の場合

矩形のプ レー ドに対して、 3.2節で実験値との比較を行 った際に用いたケース(1) 

(a)の条件(M∞=0.21， MT = 0.7，μ= 0.3)でs(ーら)を調べたところ 、Fig.3.24(1)

の結果を得た。図は衝撃波の生ずるψ=50'-150'までのム(-Cp)の変化を 10。おき

に表示したもので、煩雑さを避けるために、Fig.3.2'1(1)(a)ではゆ=50'-100。まで

を、 Fig.3.24( 1 )(b)ではψ=100'-150。までを図示しである 。図においてグラフ の

線が切れている部分は 、そこでは Fig.3.23で定義できるような急激な圧力回復が生

じていないこと を示している。図の解釈を以下の 3つの値に着目して行ってみる。

-ム(-C，ルJeak ある方{立角i立也でのム(-C，，)のピーヲ値

. "附k ある方位角位鐙でのム(-Cp)のピーク値を与える半径{立佐
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• r Tange ある方位角位置での 6(-Cp)の半径方向への広がり

これらの値の慨念図は Fig.3.24(2)に示した。まずム(-Cp)p回 k について述べると、

ゆ=100。付近まで増加し、それ以降減少していく 。次に?、peakは、ゆ=50'で 0.97R

付近にあったものが、方位角の増加とともに翼線側に移動し、 ψ=110'付近で最も

郊板側にi主し、その後手1び翼端。jlJに移動する 。五立後lこ 1'Tangeであるが、 ψ=120'付

近まで増加し、それ以降急激に減少していく 。従ってどの値も極値(ム(-Cp)peakと

7、Tangeの最大値、及び 7・P回 kの最小値)は流入速度が最も大きくなるゆ=90。を過ぎて

から生じ 、その極値を与える方位角位置に位相差がある。

次に非定常性の度合いがム(-Cp)に及ぼす影響を調べるために、以下の 3ケース

について比較を行い、 Fig.3.24(3)の結巣を得た。

(a) M∞=  0.31， MT = 0.6，μ;:" 0.52 

(b) M，∞=  0.21， MT = 0.7，μ= 0.3 

(c) M，∞ = 0.11， MT = 0.8，μ;:" 0.14 

また Fig.3.25は、上記の条件でのプレード翼面上等 7 ッハ線図である。(b)のケー

スは 3.2節のケース (1)ー(a)で、 (a)(c)はともに前進側ψ=90'での鎚端マッハ数

(M∞+Nh)が (b)と同様 0.91になるよう、機体の前進速度とプレード回転数を変

化させて計算したケ スである。ケース (a)は Lynxが世界最高速の記録を樹立し

た作動状態、即ち M∞=0.326， MT = 0.651，μ= 0.5に近い状態である。Fig.3.24(3)

においては、煩雑さを避けるために、方位向位fi'lψ=60'， 90'， 120。のみで比較を

行った。 3ケースの比較を行うと、 (c)(b)(a)の順に方位角位置聞の差が顕者になっ

ている。こ~，は

M，，(r/R，ψ)=M∞Slnψ+ Nh(，、/R) )
 

nwd 

ハH
Ul
 

勾

J(
 

で定義される、任意の位置での2次元wl紫に平行な速度成分の 7 ，/ハ数M"が、 Fig.3.26

(a)(b)のようにケース (c)(b)(a)の順に非定常性を増している、即ち方位角位笹に

よる M.の値の変化が増しているからである 。また Fig.3.26(d)のように、 ゆ=60' 

では翼端付近で (a)(b)(c)のl頓に M.の値が大きくなっているので、この!阪に多少

ム(-Cp)問 kも大きくなっている。 しかし Fig.3.26(c)のように、 ψ=90。では全半径

位置で (c)(b)(a)の)1聞に NI"の値が大きくなっているので、この順にム(-Cp)"回 kも大

きくなっており、また?、Tangeも大きくなっている。そしてψ=120'では、 M"の織子

がゆ=60。と同じであるにもかかわらず、 ゆ=90。で生じた強い衝撃波が残っている



ために、ム(-Cp)p凹 kは (c)(b)(a)の順に大きくな っており、また r，a叩

ている。

以上より、前進曲IJでの衝撃波発生とその発注及び消滅は非常に非定常的な現象であ

り、このi.H1例では、 Mnが地加する側(ψ=0'_ 90')で、ほぼM"の強さからム(-Cp)
の織子が準定常的に説明できるのに対して、 M"が減少する側(ゆ=90'_ 180')で

は、ヒステリシスの強い現象が生じ、準定常的には説明できないことがわか った。

また、同じ前進側翼端"7'1ハ数の条件でも、非定常性の度合いによって衝撃波の様

子がかなり異なることもわかった。

3.7.2 先進的平面形の影響

ここでは、先進的翼端平面Jf;として Fig.3.18(a)Iこ示した I<JIIの BEH.P状郊端形

状と ONERAの開発した Fig.3.27のような平面形を持つ PF2[11]を選び、それ ら

が矩形認端に比べて、前進側でどの程度衝撃波を弱めているかを知るために、ケー

ス (a)(b)の両条件で比較を行 った。これらの他に、先進的平面Jf;としては、文献

[78][79][80]の形状なども挙げられる。ただし、ここで計算対象としているプレード

は、平面形の影響だけを調べるために、全半径位[lにわたって断面翼型を NACA0012

にしているので、実際の BERPや PF2と異なっており、以下ではこれらを BERP

状翼端及び PF2状翼端と呼ぶ。

Fig.3.28(1)のい)と (b)はそれぞれ、前述のケース (a)(b)における BERP状翼

端のプレード翼面上等マッハ線図である 。ま巨形翼端では先のすべての条件(ケース

(a)(b)(c) )で、方位角ゆ=60'_ ]20。の範囲において衝撃波が観察されたが、この

形状では、ケース (a)(b)とも街態波が発生していない。従って、この形状に関して

は、ム(-Cp)のグラフは描けない。従来 BERPプレードは、斬新な平面形で主に後

退問IJ の失速を相l え、先進的な務認を~端に使用することで、前進側での衝聖書波の発

生を抑えると考えられてきたが、ここでの計算はどの半径位世にも NACA0012を用

いているので、平面形の工夫のみで衝撃波の発生をここまで抑えられることが明ら

かになった。従って、 BERPプレードの平面形は、従来考えられてきた後退側だけ

に効果があるのではなく、前進側でも極めて有利な形状であることがわかった。

一方 PF2のアイデアは、 1970年 ONERAで行われた実験にその端を発している。

この実験は、先端前縁が放物線状の後退角を持つアスペクト比 6のプレードを風洞

墜に取り付けて、非回転の状態でその翼端形状の空力的性質を調べたもので、その

結果、前縁の放物線状後退角は3則自でかなり圧力のピークを抑lえられることがわかっ
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た。そこで、 PF2には 0.95Rより郊端側に放物線状の前縁後退角が用いられている o

Fig.3.28(2)の (a)と(b)はそれぞれ、ケース (a)(b)での PF2状翼端のプレード翼商

上等"7'/ハ線図である。図に示されたように、 PF2状翼端は BERP状翼端程ではな

いが、かなり衝撃波の発生が抑えられており、その様子は Fig.3.29(a)(b)をそれぞ

れFig.3.24(3)のい)(b)と比較することによって定量的に把握できる。

BERPゃPF2のような先進的プレード翼端平面形状は、かなり彼雑な形状を持っ

ているが、これらが後退角やテーパなどといった基本的な形状の組み合わせで形作ら

れているとみて、以下にその各要素ともいえる基本的な形状が、ダイナミックゾヨツ

クの発生と発達に及ぼす影響を調べ、先進的!lil端平面形の性質を抱援するlよ礎とし、

さらに今後のプレ ドデザインの指針とする。

3.7.3 前進角及び後退角の影響

Fig.3.30( a)(b)はそれぞれ、ケース (a)(b)の計算条件で前進角がム(-Cp)に及ぼす

影響を調べたものである。ここで引J?:した形状は、前進角 200、前進角を付け始め

る位置 (，'/R)oが 0.80，0.85， 0.90， 0.95の4つである。前進角を付けると、前進角

のある部分の!iil索は、一線流に対して幾何的に前進角の分だけ方位角が地加したこ

とになり、衝撃波の発生消滅もその分だけ早まる。従って、Fig.3.30(b)の左端の図

を Fig.3.24(3)(b)と比較すると明かなように、f>(-Cp)peakはψ=60。で矩形より大

きく、 ψ=120。で矩形より小さくなっている。またら四kについていえば、7/J= 600 

で矩形より駕根側に移動しており、ゆ = 120
0
では、矩形においてゆ =90。より翼綬

仰lであるのに対して 、ψ=9 00 より ~g端側にずれている。さらに 7'range については、

世=60。でま巨形より大きくなっており、ゆ=l20'では小さくなっている。世'j~撃波の発

生する半径位置については、 Fig.3.31のプレード翼面上等"7''/ハ線図でも明かであ

る。そして Fig.3.30(b)の銭りの図より、これらの傾向は (r/R)oが小さいほど(後

退角を付け始める位置を翼端から.i!iiざけるほど〉顕著であることがわかる。 i主に言

えば、 (r/R)。が大きくなると前進角の付いた翼紫の領域が小さくなるので、ま巨形翼

端の性質に近づく。またケース (a)の計算条件で得られた Fig.3.30(a)と Fig.3.30(b)

を比較すると 、衝撃波の発生消滅が矩j杉に比べて早まる傾向は、非定常1生が増すと

より顕著に現れることがわかる。

以上のことから、矩形より衝撃波を弱めるためには、前進角を付け始める位目立を

かなり5il端から離れた位置にする必要があり 、ねじり モーメントの地加が子怨され

ることから 、構造的に考えて実用的であるとはいえない。
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次に後退角について述べる 。 Fi g.3.32(a)(b) はそれぞれ、ケース (a)(b) の ~ I' n条件

で後返角がム(-Cp)に及ぼす1;¥;響を調べたものである ロここで計算した形状は、後

退角 20.、後退角を付け始める位置 (r/R)oが 0.80，0.85， 0.90， 0.95の4つである 。

後進角を付けると、後退的のある部分の翼裁は、 一様流に対して幾何的に後j昼角の

分だけ方位角が減少したことになり、衝!接被の発生消滅もその分だけ遅くなる。従っ

て、 Fig.3.32(b)の左端の図に示されているように、 ゆ=60.では種i繋泌が発生せず、

ム(-Cp)p叫はψ=120。でψ=90。よりかなり大きくなっていることがわかる。またこ

の図を Fig.3.24(3)(b)の矩形に対する結果と比較した場合、ム(-Cp)peak はψ=90.で

矩形より小さくなっており、 ψ=.120。では矩形より大きくな っている。また 1'peak'ま

ゆ=90.，120.ともに矩j彩より翼端側に移動しており、 rrangeはψ=90.， 120.ともに矩

形より小さくなっている。衝!墜放の発生するとド径位置については、 Fig.3.33のプレー

ド1)1面上等 7 ，:;ハ線図でも明かである。さらにこの図で、 (r/R)oが0.85，0.90，0.95の

ゆ=90.を見ると、?、p叫が後退fijを付け始める位置 (1、/R)oを避けるパターンをとり、

これは Fig.3.31で (rゾR)oが0.85と0.90のψ=90.において、衝撃波のピークがliijjlli

角を付け始める位置に引きつけられているのと対称的である。そして Fig.3.32(b)の

右端以外の図では、 ム(-Cp)の悌子はこの 3つの翼端形状で大差ないが、右端の図

では他と全く傾向が異なり、 ψ=120。でム(-Cp)peakが減少しているものの、 Trangeが

大きくなっている 。 0.95R という位低は、 ~ejf; において衝撃波のピークが現れる半

径位置(このケースでは 0.90R付近)を越えており、先にも述べたが、後退角では

1'peakが (γ/R)oを避けるパターンをとるため、(1'/R)o = 0.95では他と異なり、 1'peak

が(1，/R.)Oより小さくなるため、この突然の傾向変化に到っていると思われる。以上

より、ねじりモーメントのことも考慮すれば、矩形において衝撃波のピークが現れ

る半径位置(このケースでは 0.90R付近)辺りから後退角を付けるのが肢も有利で

あるといえる。またム(-Cp)の械子をケース (a)の計算条件で得られた Fig.3.32(a) 

とFig.3.32(b)を比較す ると 、衝撃波の発生消滅が矩形に比べて遅くなる傾向は、非

定常1生が地すとさらに顕著になることがわかる。ただし Fig.3.32(a，)では、突然傾向

の変わる性質が (γ/R.)O = 0.90で多少現れているが、これはケース (a)の条件下で矩

形において衝撃波のピークが現れる、ド径位白が、ケース (b)のときよりも多少翼線

側にあることに起因すると思われる。さらに後退角に関しては、その他を 40。にし

た形状についてもケース (b) の条件で計 p:~を行い、 Fig.3.34 の結巣を得た 。 この図

から、ψ=90。での衝撃波はほぼ消え、ゆ=120。でも縁先端付近に多少残る緯度で

あることがわかる。また傾向の変わる (r/R)o= 0.95では、 rrangeが大きくなるもの
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の、 120。でム(-Cp)p叫は小さくなり、矩Jf;と比べたときの形状変更の程度を身える

と、プレード先繍付近を大きく後返させるだけで、ま巨形lこ比べてかなり街惣波を弱

められることがわかる。従ってこの形状もかなり有効だと言える。

以上のことより、ねじりモーメントも考慮すれば、長E形において ííjf~ i，止のピーク

が現れる半径位置辺りから後退角を付けることが、衝撃波の発生と発達をJllJえるの

に有効であることがわかった。ただし、矩形において衝撃波のピークが現れる半径

位箇は、作動条件によ って多少ずれるが、Fig.3.24(3)よりその1iuはほぼ 0.90Rであ

ると A智えてよい。またプレード先端付近に大きな後退角を付けるだけでも、かなり

衝撃波を相lえられることが示された。

3.7.4 一定でない後退角の影響

後jJ}角が衝撃波発生を遅らせるのなら、流入速度の大きくなる翼端に向か つて後

退角を大きくすればよいのではないかという考えが浮かぶのは当然であろう 。そこ

で、ここでは BERPにも用いられている発想、即ち回転速度の成分の内、前総に.ffi

也なものが半径位誼によらず一定になるように後退角を付けた湯合について調べた。

この形状では、無次元半径位置 x(=1・jR)における後退角Aは以下の式で決まる。

M
7
 

一一
A

ハ
ミ
dO
 

F
L
 

(3.110) 

ただし、 T̂はプレード先端での後退角の値であり 、zが COŜ Tのとき後返角は O。と
なる。従って後退角を付け始める位置 (γjR)oが 0.80，0.85， 0.90， 0.95のとき、後退

角の半径方向分布は Fig.3.35(a)のようになる。またその翼端形状は Fig.3.35(b)の

ようになり 、認先端での後退角はそれぞれ 36.87'，31.79'， 25.84'， 18.19。となる 。

Fig.3.36(a)(b)はそれぞれ、ケース (a)(b)における (1，/R)o = 0.80及び 0.90の

ム(-C，，)で、 Fig.3.37はプレード上等 7 ，:/ハ線図である。Fig.3.35(b)の(1，/R)o = 0.80 

では翼先端の後退角が 36.87。、(1、jR)o= 0.90では 25.84'であるが、後退角の平均
値はそれぞれ約 25.2'と17.4'となり、 20'から大きく外れてはいないので、 一定の後

退角 20。を持つプレードの結果である Fig.3.32(a)(b)の (rjR)o= 0.80及び 0.90と

Fig.3.36(a)(b)の(rj R)o = 0.80及び 0.90を比較してみると 、劇的ではないがかなり
改善が見られる。従って、郊端に向か つて後退角が徐々に地加する翼端形状は、通i

E重J止の発生及び発達を抑えるのに有効であると言える。
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3.7.5 逆テーパ及び順テーパの影響

Fig.3.38(a)(b)はそれぞれケース (a)(b)の計算条件で、逆テーパがム(-Cp)に及ぼ

す影響を調べたものであり、 Fig.3.39はケース (b)のプレード上等 7 ッハ線図であ

る。こ こで計算した形状は、テー パ比 J.3、テーパを付け始める位置 (r/R)oが0.80，

0.85， 0.90， 0.95の4つである 。ただし 、テー パを付けても 1/4弦線が直線を保つよ

うにした。 Fig.3.38(b)の左端の図を Fig.3.24(3)(b)と比較すると、逆テー パによっ

てプレード先端でコード長が地加していることから、 3.6節で述べたlJIl端での3次元

効果のため、ム(-Cp)p白 kはどの方位角位置でも減少している。しかし、前進角や後

i旦角で見られた 1"peakや'-，日geの変化は現れていない。また Fig.3.38(b)の残りの図よ

り、付け始めの位置(，ゾR)oの噌加とともに、どの方位角位置でも多少ム(-Cp) "eakが

地加していることがわかる。またケース (a)の条件で得られた Fig.3.38(a)より、計

算条件が変わっても同様の傾向が現れているといえる。

以上のことから、矩形より苦j~1'l波を弱めるためには、逆テーパを付け始める位位

をかなり翼端から離れた位置主にする必袈があり、面積の増加をまねくことになる。

次に順テーパについて述べる。 Fig.3.40(a)(b)はそれぞれケース (a)(b)の引算条件

で、順テーパがL(-Cp)に及ぼす彫轡を調べたものである。ここで計算した形状は、

テーパ比 0.7、テーパを付け始める位置 (r/R)oが 0.80，0.85， 0.90， 0.95の4つであ

る。 Fig.3.40(b)の左端の図を Fig.3.24(3)(b)と比較すると、順テーパによりプレー

ド先端でコード長が減少していることから、 3.6節で述べた翼端での 3次元効果のた

め、ム(-Cp)peakはどの方位角位置でも増加している。また rTongeに目立った変化は

ないが、 7p回k は僅かに翼端側にずれており、これは Fig.3 .4 1 のプレード上~7 ッハ

線図からもわかる。そして Fig.3.40(b)の残りの図より、 (rゾR)oが小さい程(矩形よ

りコード長の短い領域が大きい程)、どの方位角位置でもム(-Cp)peakは大きくなっ

ている。またケース (a)の条件でf!JJられた Fig.3.40(a)より、計算条件が変わ っても

同憾の傾向が現れているといえる。さらに、順テーパlこ関してはそのテーパ比を 0.4

にした形状についても、ケース (b)の条件で計算を行い、 Fig.3.42の結果を得た。こ

れらの形状ではプレード先端のコード長がさらに短くなっているため、 Fig.3.42の

左端の図を見ると、ム(-Cp)peakはどの方位角位置でも非常に大きくなり、 1"peakもか

なり潔端側に移動している。また残りの図より、 Fig.3.40(b)と同様(，ゾR)oが大きく

なる程、どの方位角位置でもム(-Cp)p田 kは小さくなっている。

以上より、順テーパは衝磐波を抑える目的においては付けない}jがよいことがわ

かる。
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3.7.6 前縁及び後縁突起の影響

ここでは、 BERPの平面形で用い られている IJIi縁/'1チの影響を犯握するために、

前縁突起、後縁突起及び前後縁尖起について調べた。

Fi g. 3A3(a) は 、 ケース ( b ) の引~?:条例ニ でj)íî 縁のみに突起を付けた場合、それが

ム(-Cp)に及ぼす影響を調べたものである。ここで計算した形状は、突起の大きさ

が 0.3C、突起位置が o85R， 0.90R， 0.95Rの3つで、その形状は図中にも示し た。

l"ig.3.43(a)より、前縁突起を付けることによ って、プレード先端のコード長が矩形

と同じ偲に保たれたまま、結果的に潔端付近の前縁に前進角と後退角が付き、突起

部分のコード長が長くなるため、 3つの形状すべてでψ=90。においてil.(-Cp)peak 

はまE形より減少している。また前:illi角と後退角の組み合わせであるため、通常の後

退芦Jのように衝竪波の発達が遅れて、 ψ=120。のム(-Cp)p叫がψ=90。より大きく

なるような現象は起こらない。また通常の後退角に比べて、ねじりモーメントもあ

まり増加させないと恩われるので有利である。次に 3つの形状を比較する 。0.90R

に突起を付けた場合、結果的に矩形において衝撃波のピークが現れる半径位置を境

に、3埋根slIJ自Ij縁に百ij:illi角を、!.sl端側前縁に後退角を付けることになり 、さらに種i幣

波のピークが現れる半径位也のコード長が長くなるため、衝撃波を折lえるのに非常

に大きな効果が見られる。また 0.95Rに突起を付けた場合、上で述べた半径位置を

過ぎているため、通常'の後退角でも見られた突然の傾向変化が生じ 、ム(-Cp)peakは

大幅に減少するものの、 7、rangeがかなり大きくなる。

Fig.3A3(b)は、ケース (b)の計算条件で後縁のみに突起を付けた場合、それが

ム(-Cp)に及ぼす影響を調べたものである。ここで計算した形状は、突起の大きさ

が 0.3C、突起位置が 0.85R，0.90R， 0.95Rの3つで、その形状は図中にも示した o

Fig.3.43(b)より 、後縁突起の場合も 3形状ともどの方位角位置においても、矩形よ

りム(-Cp)peakを減少させているが、前縁突起ほど効果的ではないことがわかる 。ま

た前線突起に見られた傾向の激変もない。

Fig.3.43( c)は、ケ ス(b)の計算条件で前縁後縁の両方に突起を付けた場合、そ

れがム(-Cp)に及ぼす影響を調べたものである 。ここで計算した形状は、突起の大

きさが前縁後縁とも 0.3C、突起位置が 0.85R，0.90R， 0.95Rの3つで、その形状は

図中にも示した。 Fig.3.43(c)より 、前後縁突起は前縁突起と似た傾向を呈しており、

後縁突起が加わる分前縁突起よりさらにピーク値を下げていることがわかる

以上のことから、衝撃波の強さに然、点を当てたとき 、突起を付けると結果的に前

縁あるいは後縁に前進角及び後退角が付き、突起部分のコー ド長が長くなるため、
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衝撃波が弱まることがわかった。とくに矩形において衝撃波のピークが現れる半径

位置に突起を持っていくと、 I詰も種i掌波の強い位置で衝撃波を分断することができ

るので大きな効果が期待できる。また突起をlV}~ff.J に付けるためには、流れの流入

してくる前縁に付けることが重要であると言える。

3.7.7 前縁及び後縁のみの形状変更の影響

BERPゃPF2など先進型の平面j杉は、 11"縁及び後縁をそれぞれ異なったコンセプ

トで変形しているため、ここでは前縁のみ後縁のみに後退角を付けてその効果を把

握する。

まず Fig.3.44(a.)は、ケース (b)の計算条件で前縁のみに後退角を付けた場合、そ

れがム(-Cp)に及ぼす影響を調べたものである。ここで計算した形状は、後退角が

20' ，後退角を付け始める位世(，ゾR)oが 0.85，0.90， 0.95の3つである。 Fig.3.44(a.)

を通常の後退角の結果である Fig.3.32(b)と比較すると 、前縁後退角が結果的に郊端

に順テーパを付けることになるため、 3つの形状のどの方位角位誼でも、 .0.(-Cp)p剖 k

は大きくなっている。また後退角が前縁のみであるために、(，ゾR)o= 0.85， 0.90で

はゆ=60'の衝撃波が消えていない。ただし(，、jR)o= 0.95で傾向が変わる のは通常

の後退角と似ている。

また Fig.3.44(b)は、ケース (b)の計算条件で後縁のみに後遺角を付けた場合、そ

れがム(-Cp)に及ぼす影響を調べたものである。ここで計算した形状は、後退角が

20' ，後退角を付け始める位世 (7-/R)oが0.85，0.90， 0.95の3つである 。Fig.3.4.4(b)

を通常の後退角の結果である Fig.3.32(b)と比較すると 、後縁後退角は結果的にwi端

に逆テーパを付けることになるため、3つの形状のどの方位角位世でも、ム(-Cp)"四 k

は小さくなっている。しかしグラフ全体の様子は矩形に似ており、後退角の影響は

あまり現れていない。

従って、形状変更は前縁に;('(同してなされるべきで、後縁の変更は、前縁の変更

が結果的にコード長を短くするなどの弊害を生じさせないよう、 2次的になされる

べきである。

以上のような結果をもとにもう一皮 BERPや PF2を見直してみると、I'X.のよう

なことがわかる。

BERPについて

内mrJから外側に進行する剥離を抑えるために考案された前縁の /'Jチによって、前
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総に突起が生じるので衝撃波が弱まる上、この尖起と後縁の小さな後退角が、コード

長を小さくすることなしに前縁に十分な後退角を付ける余地を確保している。とく

にプレード先端付近では、コード長が小さくなることによって本来なら衝幣波が生ず

るはずであるが、もとはiE迎角でストーノレを遅らせる安定な渦を作る目的のために

考案された極度な後退角が、これを抑える働きをしている。ちなみに /'1チの付け始

め部分を、矩形において衝幣波のピークが現れる半径位置に配置し、先綿付近の後退

角をさらに大きくするために、 BERP状認端を半径方向に圧縮したものを宛端に付

けると、 Fig.3.45(a)のように、元のもの (Fig.3.45(b))よりさらに超音速領域(図の

ハ yチを施した部分)が減り、逆に BERP状)il端を半径方向に膨張させたものを)il

端に付けると 、変形量が大きいにもかかわらず、 Fig.3.45(c)のように超音速領域は

元とあまり変わらない。また Fig.3.46(a)(b)は、それぞれBERP状潟端の元の形状

と縮めた形状のプ レード翼面上流線であり 、計算条件は MT= 0.91，μ=  0.0， Dc = 0" 

である。図より 、前縁 ノッチの部分と先端前縁の極度な後退角の部分で流線の変形

が激しく、とくに縮めた形状でそれが顕著であることがわかる。計算条件が無錫力

なので、翼端渦の巻き上がりによる流線の変化は見られない。

以上より、形状のコンセプトのみならず、付け始めの位置も重要であることが明

らかとなった。また、このような効果を手軽に計算できることからも、本方法はプ

レードデザインの指針を与える方法として有効であると言える。

PF2について

BEHPのように前縁の突起はないが、後退角の付け始め位置を矩形において衝撃

波のピークが現れる半径位置に配置することで、世i墜放の発生を抑Iえている。そし

てこれをさらに効果的にするために、 BERPと同様前縁には 2段階の後退角が使用

されており 、先端側の後退角はプレード先端でできるだけ大きな後退角が取れるよ

う版物線状になっている。さらにこれら前縁後退角 lこよってコード長が小さくなる

のを防ぐために 、後縁には単純な後退角が用いられている。しかし、 PF2における

縁先端付近の後退角は、BERPに比べて小さいため、BERPほどきれいに衝撃波の

発生を抑えられていないので、この部分に改良の余地があると恩われる。
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Chapter 4 

ホパリング性能に及ぼす翼端形状の

影響

4.1 N avier-Stokes方程式の解法

ここでは、第 1章で述べた目的 (2)の解析を行うために、まずその解析法を解説

し、次に実験値との比較によって結果の検証を行い、最後lこへリコプタプレードの

郊縦形状が、ホバリング性能にどのような影響を及ぼすかを解析する 。

4.1.1 支配方程式

L"ig.3.1のプレード固定回転座標系(ピ1y'， Zl)で記述した時間平均 Navier-Stokes方

程式は、式 (3.4)の右辺に粘性琴iが加わったもので、以下のようになる。ここで簡単

のため'は省略した。

I 
o，Q+oxE+ゐF+o，G+JJ= ~e(öxR+ ÖyS+ θ， T) (4.1) 

ただし、 Reはロータ半径と J{!端速度を必準とたレイノノレズ数であり 、R，S，Tは

01 ，01 ，0 
1'xx 1'xy Txz 

R = l1'yx S= 1'yy I ， T= 1'y， 

T;;x 1'，y 'TZl 

R5 S5 T5 

と表さ れる 。ここで
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S5 = TyxU + r，叩 V+ Ty，山+一一一丘一一一α2PI'(γ-1) -，y 

T5 = Tz.-rU + TzyV + 7z ・ ω+~一一α2
:) -'z ー PI'(γー 1)-，' 

(4.3) 

である。また応力テンソルナりは渦粘性の仮定から

(4.4) 

となる。ここで式(4.3)の，Xなどは偏微分を表す。また式(4.4)の5，}はクロネッカー

のデルタであり、粘性係数μは分子粘性係数μtと乱流渦粘性係数μtの平日で4長される。

ただしμIはサザーランドの公式 (Suiherland'slaw) 
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(4.5) 

から求め、 μtは乱流モデルから求める。プラントノレ数 PI'は、層流プラントノレ数 P，'/

と乱流プラント Jレ数 P，'，によって

(<1.6) 

と表される。ただし P，'/とP，'，には、 tn例に従って定数 0.72と 0.9を用いる。ここ

でμ17，Tの無次元化はそれぞれμ∞sμ∞G∞R，αLで行っている。
式 (4.1)を一般曲線座標系に変換すると以下の式を得る。

μμtμt  
一一ー-
PI' P，'/ Pr， 

(4.7) 仲 o(E+υ+が+万=走川+OyS+が)

(4.8) 
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ただし

であり、ここで
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lら (-;κι+仙川+(-;κ山+川)uη+(-;κん +κ品川

+川+;κUんEιν+仏

+ (κzい ;κy(y+κ，(，)v( 
つ 2

+ (-~κy E" +κ，E，y)山(+(-~κρ+ 川)山η+(-~仏+叫)山C
つ

(-;κふ+仏)い(-;川+Kx1)，)U" + (-~κ ， (x +κx(，)U( 

+(-;κ，E，y + KyE，')内+(-;川+Ky1)，)い (;κ，(y+ Ky()V( 

+同+κん+;仏川(川+κ山+;川)山η

+ (κx(x +κん+;仏)叫C

V5 = 九u+1今v+V，山
+--L-[(マκ マE，)a~+ (マκ マη)a~+ (マκマ()イ1 (4.9) 
PI'(γー 1)

V， 

である。 κはR，S，Tに対してそれぞれE" η，(を意味する。

4.1.2 差分化

ここでは陰解法を用いているため、 R，S，Tは時間ステ y プn+1で評価するが、式

(3.16)と同様に線形化を行い、簡単のため R，S，Tのヤコビ行手IJL，M，Nとしては

。 。 。 。 。
m21 0<1 (l/p)κ 的 (1/p)κ 的 (1/p)κ 。

L，lvf， N =μJ-1 I m31 的(州向(1/ル的(1/ル 。IJ 
m41 白3(1/p)κ 的 (1/p)κ 的 (l/p)κ 。
γH日 m52 m53 m54 臼o(~)κ

のような交差微分を含まないものを用いる。ここで
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であり

日0=云(マκマκ)

'1 .2 ， .2 ， ..2 
白1=3κ;+ ，，; +κz 

'1 .2 ， .2 
町， =κ;+ 3"; +κZ 

2 .2 ， 4.2 
白6=κ~+κ;+ 3κz 

白2= 3κzκν 
1 

白3= 3κzκz 

0<5 = 3"Yκz ('1.12) 

である。ただしκは L，lvJ， Nに対してそれぞれc，7)， (を意味する。

L， lvJ， Nについては対角化が困難なので、例えば Lについては、 l詰大の固有値

的='1μ(マfマc)
ζ pPT 

を式 (3.31)の[J+ムto(̂(]に加え、

(03) 

[J+ムt(o(̂(ー走o((V(J)]三 L1 ('l.l '1) 

として簡略化している。ただし、 o((には 3点差分を用いて、左辺の 3:ffi対向性を保っ

ている。

'1.1.3 乱流モデル

乱iJlE現象は流体塊の不規則な運動によって生じる。乱れの運動エネノレギーは、エ

ネノレギーカスケードと呼ばれる機械、l!IJち大きな渦が小さな渦を引き伸ばすことに

よって順次小さな渦にエネルギーを伝えるという機構によって伝述され、渦がI註小

のスケーノレになった段階で粘性によって散逸され熱になる。この乱れのI註小長さス

ケーノレも、分子運動の長さのスケーノレに比べるとはるかに大きいので、乱ifrtは;i!J!続
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体として扱え、非定常 3次元の Navier-Stokes方程式を解くことによって解明する

ことができると考えられている。 NSを直接的に解こうとする、いわゆるダイレタ

トシミュレーションも最近行われているが、極めて小さな空間的及びH寺fI目的段小ス

ケーノレを持つ乱流を解IIJJするには、多大な計算特1M]とメモリーを要し、現在の計算

機の能力では不十分である。また、工学で興味があるのは、乱流のl瞬間的仮鍔いで

はなく統計的平均値である。従って、速度や圧力を時間平均値とそのまわりの揺ら

ぎに分け、これを NSに代入し、 l時間平均をとることによって法礎方程式を得る。こ

れが式 (4.1)の 3次元時間平均(レイノルズ平均)Navier-Stokes方程式であり、こ

の方程式は非圧縮の場合レイノルズ方程式と呼ばれる。式 (4.1)には NSの非線形

項に由来するレイノノレズ応力(Reynolcls stress )項が生ずる。この新たな未知数の

出現によって、未知数に対する方程式の数が不足する。これを補うために NSを傑

作すると、平均流線に沿うレイノノレズ応)Jの変化率を表す輸送方程式を得ることが

できるが、この方程式は新たなる高次の未知数を含み、結局方程式を閉じることは

できない。そこで経験式を導入し、未知数と方程式の数を合わせて解けるようにす

ることが必要になる。これが乱流のモデル化であり、以上の問題を乱流の完結問題

( c10sllre problem )と呼ぶ。

乱流モデルは、方程式をどの時点で閉じるかによって、乱流粘性モデル(eclcly 

viscosi ty moclel )と応力方程式モデル(stress equation l110clel )の 2つに分けられ

る。前者は、 Boussinesqの考えに従って、レイノルズ応力を平均流と関係つけ、式

(4.1)の段階で閉じるものであり、後者は、レイノノレズ応力を輸送方程式を解くこと

によって求めるものである。応力方11式モデノレは、理論的な観点からみて、現在の

ところ肢も一般性のあるモデルである。これは、乱流モデルを適用することのでき

ない、奥方性の強い綴維な乱流にも用いることがでる。しかし、工学上十分釘効な

手段となるには、舌L流粘性モデ Jレに比較した場合の圧倒的な計算11寺聞の地lJOや、数

値計算上の適合性の惑さといった問題点を克服しなければならない。そこで本研究

では、乱流モデルとして乱流粘性モデルを用いている。このモデルでは、レイノル

ズ応力一五百を 。u
-uv =ν'ay )

 

F

、υ
1
i
 

必
斗(
 

のように表現する o v，は BOllssinesqが提案した乱流動粘性係数である。脳流にお
いては、分子応力 T が

θU 
( '1.16) 

ay 

と表されるニュートンの摩擦法日1Iが成り立つが、式 (4.15)は要するに乱れのエネル
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ギ一散逸を、分子粘性による散逸と矧似なものとみなす仮定から導かれるものであ

る。内は(長さ)x(速度)の次元を持つ虫であるが、 P山

自前可までは、主単Hなる物性値としてt扱及われていた oP[andtlは乱流の特性長さとして、仮

説的に混合長 Iを導入することによって

v， =12~U 
百百

(4.17) 

と表した。混合長とは気体分子運動論でいう平均自由行程のようなもので、ある抗

体泌が初めの運動量を保って移動する距離のことである。このモデルは iを代数式に

よって与え、乱j流量の輸送方程式を用いないので、 0方程式モデル(zero-equation 

moclel)と呼ばれている。 0方程式モデルの中では Cebeci-Slnilh[81)のモデルが最

も整備されており 、経験式によって低レイ /Jレズ数効果 ・遷移 ・圧縮性 ・圧)J勾配 ・

表面白率等の影響を組み込んであるので、管内流 ・3次元ifrE・非定岱流などに迎用が

可能である。このように、本来なら乱れエネルギーの局所平衡が成り立つrfrでのみ

物理的妥当性を持つ 0方程式モデルは、その制限を越えた流れでもある程皮良い計

算結果を与えており 、簡単で数値計算上の迎合性も良いので、頻繁に月]いられてい

る。しかし、 0方程式モデルは監に垂直な方向の変化のみに着目しているので、適

用は境界屈流れに限られ、上流JITl歴や乱流拡散効果を表し得ない。従って、大きな

剥離を伴う流れに対しては無力である。また代数的長さスケ ルは、ステ y プ流れ

のように墜からの距離が明確に定義できない流れや、複雑な剥|離流では求めるのが

困難であり 、これによってモデルの一般性及び簡潔性が著しく損なわれている。

0方程式モデルでは、 Vt を平均流のみから決めていたが、本来ならこれは乱流泣

から決めるべきである。 P[anclll-[(01 mogorofrの乱流粘性公式によれば、lノt は乱れ

の特性速度と特性長さを用いて

的 =CVkI (4.18) 

と表される。ここで、止のみ輸送方程式から求め、lは代数式で与えるのが l方程式

モデル、 kもlも共に愉送方程式から求めるのが 2方程式モデルである。 l方程式

モデルは、依然として代数的に長さスケールを決める必要があるので、f早られる結

果は O方程式モデルとあまり変わらない。従って l方程式モデルは、 o}j程式モデ

ノレから 2方程式モデJレへ移行する過程での過渡的なものとみなされている。また 1

JH皇式モデノレは、結果的に対流項と拡散lJtを非局所化したものであると言える。

2方程式モデルには械々なパリエーションがあるが、乱流運動エネノレギ- kとエ

ネルギ一散逸率 εの輸送方程式を解く (k-e) 2方程式モデノレ [82)iJi最もよく検証

63 



されている。ここで

kt 
ε=丁 (4.J 9) 

である。しかしこのモデルには数他的安定性に多少問題があるので、 Coakely[83]は

変数に

q=は ω=;(4初)

のような変換を施し、数値的安定性に優れた (q-ω)2方程式モデノレを考案した。こ

のモデルは 、まだ適用伊lが少ないので検証が不十分であるが、ヘリコプタロータと

同じ回転郊である ATPへの適用で成功した事実 [54][55]及びそ の安定性に注目し

て、本研究ではこれを用いた。 2万程式モデルは、計算時間がかかる点や数値計算

上の迎合性からいうと 、0方程式モデルや 1方程式モデルに劣るが、 生成 ・消滅・

対流 ・拡散という乱流の 4つの基本的効果を同時に考慮できるので、これをもって

初めて乱流を物理的に正当に扱うことが可能になった。さらにこのモデルは、等方

性の仮定のもとに導かれているにもかかわらず、後雑な非等方性の流れを含む剥離

流にも、比較的よく適用できることが確かめられている。従って、近い将来後退。!リ

のダイナミックストーノレを解析する際にも力を発宿するであろう。

ここで CoakJeyの (qーω)2方程式モデルについて解説する。このモデノレは、以

下のような qとωについての偏微分方桜式を解く。

θQ， 8F" n _185 
-一+一一二 =Re-1 U_'-'h + H， 
θt 'θ乙 θ乙‘

(4.21) 

仏=什 F，;=r1 rρq川 5，.=r1r(μ+去)g点l
ι lpωu，J' ι l(μ+た)gり長l

(4.22) 

，r HCμん:長一碧 -l)pωq1 
jf， = J-' Iープケ | 

l[C1(C"~ -~) -C2]PW2 J 
(4.23) 

であり

μ的，=ゴCμ"1，.ルRet，ん=1ト一 口州p(州 R=午Re μ 
μJ 

である。ここで sは壁からの距離をぷし、また gリ=マc，マιである。速度JiIDと
strain rate invariant 5は以下のように表される。

D=川 ，5=(川句~川山，)川)u凡u

ここで使つた定数の値は

C1 = 0.405ん+0.045， C2 = 0.92， C，. = 0.09， (4.26) 
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日=0.0065，σq = 1.0，σω= 1.3 (4.27) 

である。式 (4.21)はNSを解く場合と同織の手法で解く。

4.1.4 格子生成法

郊端のJf3状をかえた場合のロータの性能を比較するためには、プレード l本に働

く空気力を知る必要がある。しかし、前進飛行l侍の解析では、プレードの途中で打

ち切った絡子を用いていたので、ここでは内側境界を回転中心の位置まで(rlrぱし、

プレードのカ y トアウトも考えて、 15%半径位置より内側では翼の厚みを Oにして

いる。格子が半径方向に大きくなったので、 C方向の格子点数は 30に地やした。ま

たNSでは、境界層を捉えるために絡チ点をプレード表面近くに集中させる必要が

あるので、 η方向の巌小格子幅を 1.0X 10-7とし、この方向の格子点数は 51とした。

政小絡子幅が 1.0X 10-7と非常に小さいため、 NSでは倍精度計算が必袈となる。

4.1.5 境界条件

非定常オイラーの解法のところで述べた境界条件との相違点は、翼面上の境界条

件のみで、残りはすべて 3.1.6節と同じ方法で扱う。 NSは粘性を含むため、プレー

ド}i!面上では速度を 0'こしている。従って、プレード上の誘導速度を境界条件とし

て入れることはできないので、誘導速度から得られる誘導迎角をあらかじめ幾何学

的ピッチ角から差し号|いて格子を作成することにより、近似的に後流の影響を入れ

ている。結果的に、幾何学的ピッチ角を変更してしまうことになるが、ドパリング

H寺にはよほど回転速度を上げないかぎり、誘導迎角の半径方向変化は小さいので、

大きな問題とはならない。この問題に附しては 4.4節で述べる。

4.1.6 後流の影響の計算法

ホパリングの場合、後i流渦は流れ去らずにいつまでもロータ周辺に残っているの

で、 iiiii1!i飛行時に比べてこの影響が大きい。従ってここでは、前進飛行時の解析法で

述べた Dreesのモデルのように悶tI1なものではなく、局所循環法 (Loc'1lCirculation 

Method， LCM)を用いてプレード上の誘導速度を算出している。

LCMに関しては文献 [84]に詳しいので、ここでは今回変更した点についてのみ解

説する。 LCMがilli音速域で回転l，'¥!の空気/)をかなりよく見積もることは、 l況に数多

くのアプリケーションで示されているが、圧縮性の彩轡する作動条件に ~mする際
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には、何らかの方法でこの影響を入れる必婆がある。ここでは、遷音速領域で測定

された 2次元環型 (NACA0012)の Cn - 0'と Cd- C"のチャート [85]を用いること

によって、それを考慮したロここで垂直力係数C"は

Cn = C1 COSα+ Cdsin臼

で定義されるので、結果的に C1は

C1 =三~-Cdian日
cos臼

から求められる。具体的な圧縮性の人れJjは次の通りである。即ち C1を求めるに

たっては、各半径位置での流入速度の 7'';1ハ数における dC1/d臼によってコントロー

ル・ポイントをずらし、ク y タ ・ジューコフスキ の定理を使う。また Cdは、その

C1の値を用いて C1- Cdのチャートから求める。

以上の方法で得られる誘導速度を、プレード上の境界条件として入れるときには、

安定性の観点及ひ渦がそばを通過することによって生ずる誘導速皮のコード方向変

化が小さいと考えられることから、それを平均化し、コード方向に一定であるとし

ている。

4.2 解析法の検証 (実 験値との比較)

比較対象として選んだ実験データは、 1980年に Caradonnaと恒Ing[86]が Army

Acromechanics Laboratoryのホパー用実験設備で得たものである。ロータはリジッ

ドで 2枚のプレードを持ち、直径は 2.286m、アスペクト比は 6である。このアスペ

クト比は、圧力計品1)用の装也が設置できる空間を確保した上で、最もレイノノレズ数

を大きくするように選ばれている。プレードはねじりのない矩形のもので、断面は

NACA0012である。比較を行ったのは Table4.1の3ケースであり 、ケース (a)(b)(c)

はそれぞれ亜音速で揚力無し、 ijjj音速で錫7)有り、遷音速で揚7)有りの状態に相当

する。通常へリコプタがホパリングで遮音速に達することはないが、将来的に NS

で前進飛行時の前進側を解析する際の目安を得るために、ここではケース (c)の比

較も行った。ここで、実験で用いられているレイノルズ数は、代表i卓皮に郊端回転

速度rlRを、代表長さにコード長 Cをとっているので

一ρ∞(rlR)C
Rec =一一一一一一一

μ∞ 
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とぶされるが、本方法では速度と長さの熊次元化をそれぞれ α∞と Rで行 っている

ので、 レイ/ノレズ数は

P∞α∞R 
Re =一一一一一

μ∞ 

と表される 。従って、 ReはRecをmいて

とi<されることになる。

Re = _ Fl.ec 
CiI/α∞ 

(4.29) 

(4.30) 

Fig.4.1にプレード翼面上圧力分布の比較結果を示す。ケース (a)は揚力の無い

場合なので、後流の補正を必要としないため、差分法のコード単体の検証となる 。

Fig.'l.l(a)より、このケースで実験値と非常によい一致を見せているので、本方法が

ホパリング時に十分精度よく翼厚の効果を見積れることが示された。(b)，(c)のケー

スでは鋭力が有るため、プレード潟市上の誘導速度を算出して、絡 jこ生成の際、誘

導迎角として考慮している。ここで誘導速度を算出する際、局所循環法を推力係数

インプ y トモードで使用した。即ち、実験条件の幾何迎角 8'のままで計算を行うと、

Table 4.2に示した推力係数CTの実験値を過大評価してしまうため、逆に実験でわ

かっている CTが得られるような幾何迎角を求め、その値を用いて計算を行うことを

芯昧し、これはこの分野で一般的に用いられている方法である 。

Fig.4.1(b)より、本解析法はill1音速で傷力がある場合にも実験値とよい一致を見せ

ている 。またこのケースでは、オイラーや Baldwin-Lomax(87)のQli程式乱流モデ

ル(Appencljx B参!問、)を用いた NSとの比較も行ったが、それらと比べると、プ

レードlii!面上圧力分布に関しては有意な差が見られなかった。図中においては、実

線がオイラ一、点線が 0方程式モデノレを用いた NS、破線が本方法である。ただし、

朝l離なとの起こらない通常のホパリング状態ではこの結果も容易に予怨でき、逆に

オイラーや O方程式モデノレを用いた NSと近い結果が得られたことが、本方法の検

証にもなる。またこの条件における本li法の意味は、摩擦抵抗や翼端渦を他の方法

より正確に捉えられることにある 。ちなみに、この条件で得られた克端付近の 2次

元断面における等 -;r';Jハ線図を、オイラーと本方法で比較すると、 Fig.4.2のように、

オイラーでは捉えられない境界陪を、本方法が捉えているのがわかる 。また本li法

を用いると、 Fig.4.3のようにロールアップする翼端渦とそれより速く滋ちていく内

側の渦シートというへリコプタ独特のi主流も捉えることができる 。Fig.4.1(c)より、

本解析法は 1'/R= 0.96と0.89で種jlJ'l彼の強さを過小評価しているが、種I喰放の生
ずる位世に関しては、{也の方法より 実験乱立をよく予測している。 ilj惣彼の強さは、
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誘導迎角の見積もりいかんによって改善の可能性があるが、衝撃波の位置はより本

質的であって、誘導迎角の影響をあまり受けないため、衝撃波の位置をよく予測し

ている本方法は、衝撃波の生ずる条件に適用する場合にも、有効なβ法であると言

える。

4.3 他の解析法との比較

ここでは、有限体積法を用いた Agarwalら[53]の結果との比較を行い、結果を

Fig.4.4に示した。 AgarwaJらは、本J5法と頬似の格子を使い、乱流モデルとしては

BaJdwi 11-LOl11axの0方程式乱流モデルを、また絡子外の渦の影響を見積もるノ古法と

してはフリーウェイクを用いている。 Fig.4.4(a)より、本方法は外部条件の入らない

ケース (a)でAgarwalらよりも実験値との一致がよい。この差異は、有限体的法が

差分法に比べて精度を上げにくいことに起因すると考えられる。また Fig.4.4(b)よ

り、ケース (b)では大きな差は見られないが、Fig.4.4(ι)より、ケース (c)では本方

法の方がかなりよく衝撃波の位置や強さを予測している。この差異は主に、TVDを

使用するか否かに起因すると考えられる。以上より、ここでも本方法の有効性が確

認された。

4.4 境界条件の影響

Fig.4.5は、境界条件の扱い方によるプレード上圧力分布の相違を調べたもので、図

中の実t1ii、点線、破4JAに相当する TYPE1，2，3はそれぞれ以下の扱い)5を芯l沫する。

-格子生成の際プレードの迎角を 0'にし、有効迎角と等価な鉛直方向速度を}il面

上段界条件として与える [TYPE1] 

-誘導速度から得られる誘導迎角をあらかじめプレードの幾何学的ピ y チ角から

差し引いて格子を作成し、プレード上には通常の条件 (オイラーではスリップ

条件、 NSでは速度 0)をまfす [TYPE2] 

-幾何学的ピ y チ角はコレクティプピッチ角のままにし 、誘導速度の鉛l直成分を

:1il図上境界条件として与える [TYPE3] 

TYPE 1は、一度格子を作成すれば、百十J?:条件が変わ っても格子を切り泣す必袈が

ないという利点があるが、本来の幾何形状と52なるものを計算することになるため
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物浬的に問題がある 。TYPE2は、収束がi車〈安定な計算が可能であるが、誘導迎

角の半径方向変化が大きいと、幾何形状がねじれることになる。TYPE3は、物理

的に最も妥当であるが、収束が遅くまた不安定である 。4.1.5節でも述べたように、

3つの内 NSに適用可能なのは TYPE2のみである。ここではこれらが解に及ぼす

影響を知るために、 2つの飛行条件に対して、 3つの境界条('1'でオイラーの計算を

行い、プレード翼面上圧力分布に及ぼす影響を比較した。Fig.4.5より、どちらの飛

行条件でも TYPE1は翼端で、 TYPE3はミッドスパンで実験値との一致が悪く、

TYPE 2はちょうど両者の巾IlJI的性質を示している 。従って、特に通常のホパリン

グ状態に近いケース (b)で1ft力やトルクをIfE定するのに、 TYPE2の方法を用いる

のは妥当であると思われ、 NSにTYPE2の方法で後流の影響を入れることの線拠

が得られた。

4.5 後流計算の影響

本研究では、ホパリング時における後流の影響を代表するプレード上の誘導迷皮

を算出するに当たっては、 LCMを用いている。そこで、これが妥当であるか調べる

ために、他の方法で算出した誘導速度を用いて行った計算結果と比較した。 Fig.46 

はその結果で、図中の VLMは文献 [88]にも詳しいが、ここではへリコプタ用にい

くつか変更を加えたので、 AppendixC ，こ詳細を示した。また Constantは、誘導迎

角を半径方向に一定にすることを指し、これは Agarwalらが用いている方法である。

彼らがフリーウェイクのコードで計算したところによると、回転速度にかかわらず

誘導速度の半径方向分布ははぽ一定値になり 、コレクティプピ yチ角が 8。の場合に

は、その一定値は 3.8"となる 。PigA.6より 、VLMは翼端側で、 Constantはミ yド

スバンで実験値との聞に大きなずれをみせているが、 LCMはほぼとの半径位置でも

実験値とよく 一致している。さらに LCMは、 VLMやフリーウェイクに比べてかな

り短い時[11]で結巣を得ることができるので、非常に有効な方法であるといえる 。ち

なみに VLMの計算時聞が、航空宇宙技術研究所のスカラーコンビュータ FACOM

M 780でがJ5分程度であるのに対して、 LCMの計算時間はがJ20秒である。ところ

で、 LCMの与える半径方向誘導迎角分布は Fig.4.7に示す通りで、ケース (b)では、

AgarwaJらが用いているような一定値ではなく、少し右下がりの傾向があり 、これ

が Fig.4.6のように VLMやフリーウェイクよりよい結果を与える原因になってい

る。また、回転速度が大きくなると 、半径方向の変化も大きくなることが見て取れ
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る。形状変更に関して言うと、後退角は付け始め位置前後で矩形に比べて誘導迎角

を小さくし 、翼先端では逆に大きくする 。テーパは付け始め位泣から先端までず っ

と、矩形より小さな誘導迎角を与える。

4.6 ホパリング性能に及ぼす翼端形状の影響

計算はすべて、通常のホパリング状態iこ近いケース (b)(ec = 8'， J¥!h = 0.44， Rec = 
2.0 X 106)で行った。計算に用いたプレードは、ねじ りのないアスペクト比 6のプ

レードで、翼端の形状を変更しでも、 1~' に断面の翼型は全半径位置で NACA0012 を

保った。またテ パを付けても 1/4弦紛が直線になるようにした。

4.6.1 前進角及び後退角の影響

ここで選んだ形状は、 0.85Rから前進角 20。、後退角 20'，40'を持つ 3つで、その

j彰状が1ft力係数 C'Tやトルク係数 C'Qに及ぼす影響を調べた。ただし後にテーパの影

響を調べる際、プレード面積の増減をA考慮するため、I佳力係数やト Jレク係数そのも

のでなく、それらをソリディティ σで害IJった値を用いた。ここでソリディティは

bS 
σ=ー一一
7rR2 

)
 
-qd -

A
汁(
 

と定義され、ロ-;7のディスク面積に対する全プレード面積の比を表す。ただし、

bはプレード枚数、Sはプレード一本の面積、 Rはロ-;7半径である。矩形プレード

の場合、プレード面積は Rとコード長 Cの積で表されるが、ここでは翼端の変形に

よる面積の地減も考慮lこ入れるため、あえてプレード一本の面積 Sを用いてσを表

L t，こ。

Fig.4，8( a)(b)は、それぞれ前進角及ひ後退角が推力係数とトルク係数に及ぼす影

響を表す。縦軸のム(C'T/σ)，ム(C'Q/σ)，ム(C'Q/σ)p，ム(C'Q/σ)1は、それぞれ以下の式

で定義する。

(C'T/σ)一(C'T/σ)。
ム(C'T/σ)=

(C'T/σ)。
(C'Q/σ)一(C'Q/σ)。

ム(C'Q/σ)=~
<';/~J (C'Q/σ)0 
(C'Q/σ)p一(C'Q/σ)凶

ム(C'Q/σ)"= 
<';1-'" (C'Q/σ)pO 
(C'Q/σ)1一(C'Q/σ)10 

ム(C'Q/σ)1= 
(C'Q/σ)川

(4，32) 



ただし添字の Oは矩形での値を、 pはトルクの内圧力抵抗に抗する部分を、 fはJ't擦

抵抗に抗する部分を表す。従って

Co/σ= (Co/σ)p + (Co/σ)， (4.33) 

である。式 (4.32)より、ム(CT/σ)は変更した形状で得られる (CT/σ)が、矩形でf早

られる (CT/σ)に対してどの程度的滅するかの割合を表し、ム(Co/σ)やム(Co/σ)p、

ム(Co/σ)，も同様で、変更した形状で得られる(C'o/σ)及び (Co/σ)"、(Co/σ)，がそ

れぞれ矩形で得られる(C'o/σ)及び(C'o/σ)p、(Co/σ)，に対してどの侵度増減するか

の割合を表す。また図で負の後退角は前M角を意味する。

Fig.4 .8( a)より、 !J.(CT/σ)は後退角を大きくすればする程大きく、逆に前進角を

大きくすればする程小さくなり、ほぼ線形的傾向を示している。ただし、 40'の後退

角でも矩形との差は 3%程度なので、。iiM角及び後退角がム(CT/σ)に及ぼす彬響は

あまり大きくな L、。

FigA.8(b)より 、ム(Co/σ)p及びム(Co/σ)，に関しても上と同僚の傾向が現れてお
り、後退角を付けても矩形と商積が変わらないのでトルクの変化が小さい。従って、

結果的に前進角及び後退角がム(C'o/σ)に及ぼす影響もあまり大きくない。

Fig.4.9は、プレード翼面上の等摩擦)J線図で、図より前進角、後退角ともに付け

始め位置で摩嫁力を小さくし、 l事娘ノ]の大きな部分を 2つに分断しているが、摩擦

力をも!i分した結果である FigA.8(b)のム(Co/σ)，を見ると、 40'の後退角を付けても

矩形との差は 2%程度で、あまり大きな変化はない。

FigA.IOは、 NSで計算したケース (b)の条件下での、矩形プレードと後退向付き

プレード(0.95Rから 40。の後退角)のiX!面上流線である。図より、両形状とも先

端付近でiX!端渦の巻き上がりによる流線の変化が見られ、一方、遠心))の影響は流

線に現れる程大きくはないことがわかる。

以上よりまとめれば、通常のホパリング状態では、後退角を付けるとまeJf;に比べ

てトルクは噌加するものの推力をかせげ、逆に前M角を付けると推力は減少するも

ののトルクを減じることができるが、推力、トルクともに矩形と の差は小さい。

4.6.2 順テーパ及び逆テーパの影響

ここで選んだ形状は、 0.85Rからテーパ比 0.4， 0.7， 1.3を持つ 3つで、その形状

が1ft力係数 C'Tやトノレク係数 Coに及ぼすiぷ響を調べた。 Fig.4.11(a.)より、順子ーパ

を付けるとム(CT!σ)は多少小さくなっており、逆テーパを付けるとほんの僅かに大
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きくなっている。テーパによって面積の地滅する効果は、ソリディティ σで割ること

によって補正されているが、認端はかなり tf~ 力をかせぐ部分であるため、そこで面

積を増減させることが、この結果をうえていると思われる。

またム(GQ/σ)についていえば、 FigA.ll(b)より、ム(GQ/a)，>及ひ・ム(GQ/σ)Jがとも

に、)I[Ciテーパによって線形的に減少し、逆テーパによって線形的に地加しているた

め、結果的にム(GQ/σ)も同械の傾向を見せている。 ム(GQ/σ)pとム(GQ/σ)Jのそれぞ

れについて考えてみると、 d.(GQ/σ)pの変化は11岡テーパによって翼端渦が弱まり結果

的に誘導抵抗が減少していること、及び逆テーパによって翼端渦が強まり給w:的に

誘導抵抗が上曽加していることから起こっていると思われる。ちなみに 、プレード先

端の後縁から l コード後方での$!~出渦中心の渦度は、テー パ比 0.'1 の )f~状で矩形に

比べて 2.3%減少している。また FigA.12より、逆テーパ及び11国テーパはともに付

け始め位置で摩擦力を小さくしており、摩僚ブJの大きくなる翼端部で而秘がi自滅し

ていることから、 Fig.4.11(b)のようにム(GQ/σ)Jの変化は大きい。

まとめれば、通常のホパリング状態では、順テーパを付けると矩形に比べて僅か

にtf主力を下げるもののトノレヲは大幅に減少でき、逆テーパを付けると tft力をほんの

僅かかせくもののトルクを大幅に増加させてしまうと言える。

4.6.3 先進的平面形の影響

先進的平面形である BERP状翼端と PF2状郊端について、上と同じ条件でホパ

リング性能を比較したところ、 Table4.3の結果を得た。 BERP形状に対しては、非

回転の計算条件で NSを用いて行われた解析 [89]はあるが、本研究のような回転時

の解析は例がない。ただし、ここで~i"1.1対象としているプレードのアスペクト比が

6 であるため、 PF2 の平面 Jf~ は厳密にいえば、]ÌÎJ縁の放物線部分の Jf~状が Fig.3.27

と多少異なる。

Table 4.3 より、 BERP 状認端を矩 Jf~ と比較すると 、 C'T/σ は 2 1. 3 %も減少してい

る。また (C'Q/σ)pに関していえば、先端付近のコ ド長が非常に小さいことから、

郊端渦が弱まっているので 24.6%減少しており 、(GQ/σ)Jに関しては、面積地加の

おjに摩擦)Jの増加が大きくない(而街地1m分の補正をしない GQは、矩形より 2.8% 

しか地加していない)ので 11.8%減少している。その結果 GQ/σ は、矩 )f~ に比べて

18.2 %の減少となっている。以上より BERP状認端は、ホパリングl時のトノレクを

かなり減少させるものの、1ft:力を大きく下げてしまうことがわかった。

一方 PF2状翼端を矩形と比較すると、 C'T/σに関しては、矩形とほとんど差が見
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られない。また (CQ/σ)pIこ関していえば、先端付近にテーパが付いていることから、

翼端渦が弱まっているので 4.4%減少しており、 (CQ/σ)Jに関しては、摩擦力の大き

くなる潔端で面積が僅かに減少しているため 2.2%減少している。その結果 CQ/σ

は、空eJf3に比べて 3.3%とiiiiかに減少している 。以上より PF2状翼端は、ホパリン

グl時の性能において、矩形との聞にcf:f:t<な差を見せないことがわかった。

Fig.4.13は、 CQ/σに対して (CQ/σ)pと(C'Q/σ)Jの占める割合を、各極形状に関し

て示したもので、矩形のCQ/σを 100とした。また図中の SWEEPは0.8.5Rから 40'

の後退角を付けたもので、TAPERは 0.85Rからテーパ比 0.4のテーパを付けたも

のである 。図より 、どの形状でも (CQ/σ)pと(CQ/σ)Jの占める割合はほぼ、転々であ

り、全体への寄与が同程度であることがわかる。

4.6.4 翼紫理論で求めた摩擦 トルクとの比較

本}j法の利点として、3次元的で複雑な形状に対しでも摩擦抗力を得ることがで

きる点が挙げられるが、その結果が 2次元的な考え方、即ち翼索llllr.i品でJ):出した摩

擦抗力とどの程度差があるか知るために、ここで両者の比較を行 った。Table4.4が

その結果で、括弧内は上段下段それぞれに矩形の (CQ)Jに対する割合を表す。また

誤差とは、 NSの結果を正しいと仮定して、翼紫理論でi専られた結果の誤差を計算し

たものである。ここで翼紫理論の計算は、以下のような式で行った。

{oRdQ 
(CQ)f=--L一一一

pπR2(OR)2 R 

f~R b[p(Oが/2]，'C(，')CdOd，'
ρπR2(OR)2R 

σC柑 JORC(，.)，.3d，' 
2 CR' 

(4.3'1) 

式中のC'(，・)は半径位置 Tの関数として与えられるコード長、CdOはプレード断面の

抗力係数で、へリコプタでは通常 0.0125を用いることが多いので、ここでもこの似

を採用した。表より、どの形状に対しでも242程恕論は NSの結果の1.5倍近い値を

出している 。ただし、計算対象が通常のへリコプタと異なり、アスペクト比の小さ

なプレードなので、CdOとして 0.0125をHlいることに問題があるため、 NACA0012

に関して知られている 、幾何迎角αとCdOの関係

CdO = 0.0087 -0.00216日 +0.4臼2 (4.35) 

にTable4.2の結果である日=6.05。を代入して求めた CdOを用いると、 Table4.4の

矩Jf3の誤廷は 36.6%まで落ちる。 しかし、依然として大きな差があり、この原因と
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しては、 NSが与える (CQ)Jが不十分であること、 3思索理論の与える CdOに圧力低抗

の一部が入っていること、翼紫煙論を 3次元性の大きな対象に適用するのに無理が

あることなどが考えられる 。さらに、潔端形状の変更が摩擦トルクに及ぼす影響に

ついていえば、翼素理論は、テーパを持つプレードの摩擦トルクがまE形の 80数パー

セン トになることはほぼ正しく予測しているが、プレードを 2次元的に扱 っている

ため、後退角の影響は原理上全く見積もることはできない。以上より、プレード郊

端形状の解析のように 、対象の 3次元性が強い湯合には、翼索理論では不卜分であ

ることがわかる。

4.6.5 オイラーの結果との比較

NSの計算は、オイラーに比較するとかなり計算時聞がかかるので、数多くの形状

を調べる場合、オ イラーである程度の目安を得るのが得策である。従 って、ここで

はオイラーがどの程度の結果を与えるか知るために 、NSで得られた結果との比i絞

を行った。ただし 、オイラーで得られるのはム(CT/σ)とム(Colσ)"のみであるため、

比較はこの 2つについて行った。

Fig.4.14と4.15より 、どのグラフでもオイラーと NSの見せる傾向は似ており、定

性的傾向だけならオイラーでもほぼ捉えられることがわかる。定量的には、後退角

がrffi力に及ぼす影響についてのみほぼ一致しているが、その他はすべてオイラーが
形状変更による影響を過大に評価している。これはオイラーが粘性を含まない渦し

か表し得ないことに起因すると思われる。

4.6.6 オイラーによる パラメトリ y クスタ ディ

4.6.5節の結果を顕に入れた上で、見なる作動条件 (MT = 0.44， 0.794， 0.877の

3条件)において、後退角やテーパなどを付け始める位置及び付ける昆を変えたと

き、 1ft;力やトルクがどう影響を受けるか定性的に知るために、オイラーを用いてパ

ラメト 1).1クスタディを行い、 Fig.4.16-19の結果を得た。

まず Fig.4.16より、後退角はどの回転i卓皮においても内側から大きく付けるほど

ム(CTIσ)を大きくできる傾向があり、これは回転速度にあまり影響を受けない。ま

た前進角はどの回転速度においても、だいたい内側から大きく付けるほどム(CTIσ)

を小さくしてしまう傾向があり、これは回転速度にあまり大きな影響は受けない。

次に Fig.4.17より 、後退角は直音速 (MT= 0.44)及び高亜音速 (MT= 0.794)で

は、内側から大きく付けるほどム(Colσ)pが大きくなってしまう傾向があるが、選?守
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速 (MT= 0.877)では、衝撃波が発生するため傾向が激変し、矩JfJに比べて衝惨波
発生を抑えることのできる後退角は、それを付けることによってム(CQ/σ)pを下げて

いることがわかる。また前進角は、亜tii!li及び高ill]音速で、内側から大きく付ける

ほとム(CQ/σ)pを小さくする傾向があり、溢音i!liで 0.95Rから付けたものに、矩形よ

りム(CQ/σ)pが大きくなるという傾向の変化が僅かに見られるものの、前進角は後

退角ほど衝撃波の発生を抑えることはできないので、遷音速になっても傾向の激変

は見られない。

l"igA.18より、テーバを内側から大きくイ.tけたものほど、回転速度の影響を大きく

受け、 0.85Rから付けたものは、遷音i!liでム(CT/σ)が正に転ずる。道テーパは内側

から付けるほと、d.(CT/σ)の値が小さく、回転速度にほとんど影響されない。

次にl"ig.4.19より 、順テーパは亜音速において、内側から大きく付けるほどム(CQ/σ)p

を小さくしているが、回転速度の地加とともに傾向が変わり、 /vJT= 0.794において

はちょうど付け始め位置に影響を受けない状況を呈しているが、さらに回転速度が

上がって遮音速になると、Ii回テーパを内側から大きく付けるほど衝撃波を強めてし

まうため、ill]音速と全く逆の傾向を示している。また逆テーパは、ill]音.i.>sで内側か

ら大きく付けるほどム(CQ/σ)pを大きくしてしまう傾向があるが、回転速度の増加と

ともに傾向が変わり、遷音速においては逆テーパを内側から大きく付けるほど街懲

波が弱まることから、直音速と全く逆の傾向を示している。従って、順テーパ ・逆

テーパともに、内側から大きく付けるほど、回転速度の影響を大きく受けることが

わかる。
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Chapter 5 

HSIノイズに及ぼす翼端形状の影響

ここでは、第 1章で述べた目的 (3)の解析を行うために、まずその解析法を解説

し、次に実験値との比較によって結果の検証を行い、最後lこへリコプタが高速飛行

する際に生ずるハイ スピードインパノレシブノイズ (HighSpeed lmpulsive Noise， !-1ST 

Noise)が、プレードの翼端形状によってとのような影響を受けるかを解析する 。

5.1 解析法

ヘリコプタのロータ騒音は単極子(mollopole)、双極子(di(刈 e)、4極子(quadr叩ole)

の3つに分解できる。ここで邸極子と双極子はそれぞれ排除昔、荷重音とも呼ばれ

ており、ともに物体表面から発せられる音で、排除音は翼厚、荷重音はプレード表面

上の圧力による音である。また、 4極子は流体の乱れに起因する音で、 ifrE(;卒中に分

布している。プレードの速度が亜音i卓のときは、単極子と双極子が卓越するが、プ

レードの速度が高速になるにつれ 4極子の影響が卓越し 、バタパタと聞こえる lIST

ノイズが発生するロ単極子と双極子は*!i!形埋論の範囲で倣うことが可能であ ったが、

4極子は FfowcsWilliamsとHa川cings[90]が、回転翼に対する波動方怨式の中に、

非線形な 4極子の項を付加したことによ って初めて扱えるようにな った。 しかし、

この 4極子の項を正確に積分することは難しく、実際にこの方法をJIjいた計算結果

[91]は実験値に対して過大な予iJllJflUを与えている。

そこで辰近、波動方程式を用いることなしに、 CFDで直接音圧を求めるという

方法 [92]も報告されており 、音羽iに近い場所での音圧に関してはよい結*を号えて

いる 。 しかし 、観iltlJ者の位置が音源から速い場合には、遠方まで卜分な粘皮を保つ

ために央大な数の格子点を必要とし、現在のところ有効な方法とは言い難い。一方
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PlIrceJlら[93][94]及び 150mら[95]は、 CFDとキノレヒホ， 7の波動方程式 (Kirchhoff

eqllation)を組み合わせた方法を用いて成功を納めている。この方法は、プレード近

傍で CFDを用いて音圧を計算し、 CFDの計算領域内にある閉山J[屈を考え、この曲

面上に分布する音源の伝播を、キ Jレヒホ， 7の波動方程式で計算するというもので

ある。

本研究においては、プレード翼端形状が ][SIノイズに及ぼす影響を解析するため、

これと頬似の方法、即ち CFDと拡張されたキルヒホップの波動方程式を組み合わ

せる方法を採用した。具体的には、まず第 3J;'iで述べた方法でへリコプタロータ周

りの流れ場を求める 。次に CFDの計算絡子の範囲内に衝撃波などの非線形現象を

すべて含む閉鎖域を作って、 CFDの結果からその表面上での圧力及び圧力勾配を

求める。そしてこれを音源として、 t広張されたキノレヒホ y フの波動方程式を積分す

ることによって、観測者位置での背圧を求める。先に述べた PlIrcellゃ I50mらは、

CFDコードとして FPR(完全ポテン Y ヤノレを基礎方程式とする計算コード)を用

いており、とくにここで問題としているような、高速回転するロータの解析におい

ては、等エントロビーの仮定が問題になってくる。それに対して本研究においては、

3.4節でも衝撃波捕獲の能力を確かめた、オイラ一方程式に基つく方法を用いている

ので、IJsrノイズの解析には、 PurceJlゃ150mらの方法より適していると思われる。

5.1.1 CFDの解法

解法は第 341で述べたもので、過去の騒音iftlJ定の実験が主にホパリング状態で行

われてきたため、ここでは実験ケースを対象として、定常解(ホバリン グ状態)を

求める方法を用いている。

格子は!fi3 -ì~I で用いたものと異なり、 Fig.5.1 のように 2 次元断聞が O 型のもの

を用いた。なぜなら 、波動方程式の上J1W条件を与える閉曲面の形状をできるだけ簡

単にし、かっ余計な誤差が入る余地をなくすため、オイラーの格子上で与えられる

解をli1irmなしで直接使えるようにするためである。また、対象としている実験デー

タが無揚力の状態での HSIノイズであるため、特iこ後流部分に絡子を;Q中させる必

要がない上、ブレ ド外の流れ湯も正耐rに知る必要があるためかなりの絡子点を使

用するので、絡子点数が節約できる O型絡子の使間が有効である。ここで絡子点数

は、 c，η，(方向にそれぞれ 79，50，90である。また、高速ロータの Hsrノイズ F副IJに

は、プレード上に生ずる衝撃波の強さ及び形状が重要であることはよく刻lられてい

るが、 i註近の研究 [96]でも強調されているように、プレード外に政出された鑓，f;Lの

77 



形状、特に回転面内での助率も重量Eであり、この曲率が大きいと、回転函内での HSI

ノイズは小さくなる。従って、 2次元絡子を z軸方向に積み重ねるとき、プレード

延長部の絡子が集中した部分で、プレード外に放出された媛乱をトレースし、これ

を精度よく捉えために、Fig.5.2のように後)jに曲がった格子を用いた。

境界条件についていえば、2次元断面に O型を用いたので流出涜界がなくなるか、

他は 3.l.6節と同様に扱う。

5.1.2 拡張された キルヒホ ッフの波動方程式の解法

音源が任意の運動をする場合に拡張された キルヒホ 17の波動方程式は、以下の

ようなjfJになる。

1 82v _ 0 
(才一与一円)li(J) 
∞ot2 

1 1 8 
=一(仇+~M"p， ) 8(J) 一一 [i¥lJ"が(J)]ーマ 白川(J)] (5.1) 、 α∞ α∞8t

ここで、J=Oは音源の分布する防1[[1面(jく Oが外部、J>0が内部〕である。ま
た、圧力 pは観測点、の位置z及び観測点、でのl時刻tの関数であり

同=JILToP(zj)

凡=マ同マf

仏=~ 8J 
“ cθt 
8p 

p， =石
川 =¥l J (5.2) 

である。そして Hはへヴィサイド関数、 6はDiracのデルタ関数である。式 (5.1)を

Greenの定理を用いて積分形式に占き換えれば、以下の式を得る 。

p(a， t) . JJ (J) 

=乙drJぴ{-(仇+と州)8(J)
ーよさ[i¥lJ"p8(J)]-¥l • [sno(J))}dy (5.3) 
α∞ U~ 

ここで自由空間の Green関数 COは以下のように表される。

GOW |ZJ)=217(g) (5.4) 
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ただし
R 

g=7-t+-
C 

(5.5) 

である。ここで Uは音源位置、 7は首語;iと観測点との距離、 Tは観測点にH寺釘1tにi主

する音波の発生した時五11である 。境界条件を与える閉曲面は、 Fig.5.3の薄いハ yチ

を施した部分で、半径 3コードの円を底面とする円筒形である 。また、この世l而の

プレード半径方向の長さはl.lRで、これは衝撃波なと非線形の現象をすべて閉山部

内に含むように、かつあまり広げ過ぎて CFDの精度が溶ちる領以まで含んでしま

わないように選んだものである。拡張されたキルヒホ y フの波動方程式を積分して

観測点での音圧を求める際には、間1)1;[97]の開発した計算コードを用 いた。

5.2 実験値との比較

へリコプタの HSIノイ ズは非局所化(delocalization)と呼ばれる現象に大きく彬響

されると言われている [91]。この非局所化とは、プレード翼端部分に生ずる超音速

領以が、プレード外の超音速領域(プレード上の観測者から見たとき、見かけ上超

音速で動いているように見える領以で、ホパリング状態では円筒形になる)とつな

がる現象を指し、このときプレードの作る衝撃波が遠方まで広が って大きな衝懸音ー

になるといわれている。

従って、ここでは Table5.1に示すように、非局所化の起こるケースと起こらな

いケースの 2つの条件で計算を行い、実験値 [98]との比較を行 った。ただし実験値

の制約から、観測者位置は回転面内のみである。また実験に用いられたロータは、

Table 5.2に示すような 1/7UH.llIモデルロータである 。

結果を Fig.5.4に示す。図中の計J):法3が本方法による計算結果で、これを実験値

と比較すると、ケース (a)では音庄のネガティブピークをやや過小評価しているが、

ネガティプピータを与える時五11を中心に、左右対称に近い波形を示す特徴をよく促

えている 。一方ケース (b)では、ネガティブピークの一致が非常に良好である上、

のこぎりの歯状の左右非対称な波形を示す特徴をよく促えている。またネカ、ティプ

ピーク後の急激な圧力回復に対しでも、その傾向を捉えている 。

図中の計算法 lは、 4極子の項を含まない FW-H(FfowcsWill山 11Sancl Ilawkings 

の波動方程式)の計算結果であり、計;n法 2は、 Schnritzら[91]による 4傾チの項

を含む FW-Hの計算結果である。計J):法 lと本方法とを比較すると、 4極 F綴?:?の

影響も含んでいる本方法の結巣は、 i\l" J?: 法 l の結果より格段によく実験値をず~iWIし
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ている。 とくに非局所化の起こるケース (b)で、その差は歴然としている 。また計

算法 2と本方法は、ともに 4極子騒音の影響を含んでいるが、計算法 2では 4極子

の羽を積分することによってその影響を入れ、本方法ではオイラ一方程式を解いた

結果を境界条件として用いることによってその影響を入れているという迷いがある。

結果的には、とくに非局所化の起こるケース (b)で、計算法 2が音圧のネカ'ティプ

ピークを過大評価しており 、4極子の正確な積分が困難であることを表している。

従って、 nSIノイズの解析においては、 4極子騒音の影響を精度よく見積もる必

要があることがわかる。また本方法を用いた場合、オイラ一方程式を解いて得られ

る音圧を音源としているため、単極子、双極子、 4極子個々の騒音の全騒音におけ

る寄与を知ることはできないが、 4極子を含む FW-Hに比べて、 llSIノイズを予測

する能力に優れていると言える。

Fig.5.5は、プレード固定回転l坐際系から.11たプレード周辺の等 7 ，:;ハ線図で、ハ y

チを胞した部分が超音速領減である。 Fig . 5 . 5( b) では 、 プレード翼端部分に~ずる超

音速領域がプレード外の超音i車領域とつながる、いわゆる非局所化の現象が起こっ

ていることカtわ力主る。

5.3 HSIノイズに及ぼす翼端形状の影響

HSIノイズに及ぼす梨端形状の影響を解析した例としては、文献 [99][94)が挙げ

られる。 しかし 、前者は波動方程式とのカップノレを行わず、完全ポテンシャルノぢ程

式のみを用いて、2、3の形状に対して、そのプレード近傍の圧力変動を布袋する

にとどまっており 、また後者は、完全ポテンゾヤノレ方程式と波動ノ台程式のカ y プノレ

は行っているが、 DARTと名付けられた特殊な形状のみを対象とするにとどま って

いる 。そこで本研究においては、矩形以外に 8つの形状について、系統的lこ解析を

行った。

5.3.1 前進角及び後退角の影響

ここでは、前進角及び後退角が音圧に及ぼす影響を調べ、その結果を Fig..5.6に、

プレード周辺の等"7''1ハ線図を Fig.5.7(1)-(3)に示した。計算は Tablc5.3の3つ

の形状について行った。後退角を付け始める位Ii't(I'/R)oを 0.858としたのは、後で

述べる BEH.P状認端と条件を同じに計るためである。

Fig.5.7(1)より 、がi:illi角を付けるとプレード上に強い衝撃波が生じるものの、その
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位1];tがプレード先端から離れた位位であることから、影響がプレード外に ([11びると

きには、その強さもかなり弱まっている。また前進角を付けると、矩Jf~に比べてプ

レード外に放出される媛乱のI出率が小さくなる、即ち回転面内でプレードの進行方

向に対して後方に曲がる度合いが小さくなるため、 HSIノイズが大きくなる。これ

らの兼ね合いで音庄の不ガティブピークが決まり、 Fig.5.6よりケース (a)(b)のど

ちらの条件でも、この形状ではネガティプピークの絶対値が矩形のものより小さく

なっている。

また Fig.5.7(2)(3)より 、後退角は大きく取ればそれだけ衝撃波が弱まるが、矩形

と比較した場合、衝撃波の生じる位置がプレード先端に移動するため、かなり強い

影響がプレ ド外に伸びる。また後退角を付けると 、矩形に比べてプレード外に政

出される媛乱の助率が大き くなる 、即ち回転面内でプレードの進行方向に対して後

方に曲がる皮合いが大きくなるため 、nSTノイズは小さくなる。これらのJnね合い
で昔圧のネガティプピークが決まり、 Fig.5.6より 、Sweep-Bではネカ'ティブピーク

の絶対他は、ケース (a)で矩形のものより大きくなっており 、ケース (b)では矩j杉

とほぼ同じ他になっている。また Sweq>-Cでは、ケース (a)(b)のとちらの条件でも

ネガティブピ クの絶対値はま巨形のものより小さくなっている。

以上より 、前進角は HSIノイズのネガティブピークの絶対値を小さくするのに釘

利であり 、一方後退角で効果を上げるためには、その後退角を 20。より大きく取る

必要があることがわかった。

5.3.2 逆テーパ及び順テーパの影響

ここでは逆テーパ及びI1国テーパが背圧に及ぼす影響を調べ、 その結*を Fig.5.8に、

プレード周辺の等-:('';;ハ線図を |干ig.5.9(l)-(3)に示した。計算は Table5.4の3つ

の形状について行った。

Fig.5.9(1)より 、逆テ パを付けると矩形に比べて衝掌波は弱まり 、生ずる位也も

翼線側にずれる。しかし 、逆テーパではプレード面積が僧加する上、この計算では

lIIl型を NACA0012，己保つためlIIl厚も憎してしまい、これに起因する排除音が土台大す

る。結果的に不ガティプピークの絶対値は、 Fig.5.8のようにケース (a)(b)のどちら

の条件でも矩形より大きくなっている。

また F i g.5.9 ( 2) ( 3 ) より 、 順テーパを付 けると ~Ij)杉に比べて衝撃波は強まり 、 生ずる

{立位も )¥lll;M側にずれる。しかし 、順テーパではプレード而績も翼厚も減少するので、

これに起因する排除音が減少する。結*がjにネガティブピークの絶対値は、 Fig.5.8
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のようにケース (a)(b)のどちらの条件でも矩形より小さくなっており、その傾向は

テーパ比が小さい程顕著である 。

以上より 、逆テーパは HSJノイズのネガティプピークの絶対値を大きくしてしま

い、Ii問テーパは小さくすることがわか った。

5.3.3 BERP状重量端の影響

ここでは、 3.3節で述べた BERP状犯綿が苦圧に及ぼす影響を調べ、そ の結果を

Fig.5.10に、プレード周辺の等'7'1ハ線図を Fig.5.11に示した。BERP状犯端では、

プレード面積および翼厚が増加するにもかかわらず、 Fig.5.11(b)のようにケース (b)

でも非局所化が起こらないほと衝撃波を弱めているので 、結果的に Fig.5.10のよう

に、ネガテ ィブピークの絶対値は矩形に比べて小さくなっている。そしてこの傾向

はケース (b)で顕著であ る。

従って、 BERP状認端は HSIノイズのネガティプピークの絶対値を小さくするの

に有効で、その効果は翼端 7 ';1ハ数が大きいほと発障されやすいことがわか った。

5.3.4 PF2状翼端の影響

ここでは 3.7.2節で述べた、 PF2状認端が音圧に及ぼす影響を調べ、その結果を

Fig.5.12に、プレード周辺の等 "'7';1ハ線図を Fig.5.13に示した。ただし、ここで計

算対象と しているプレードのアスペクト比が 13.71であるため、PF2の平面Jf;は厳

密にいえば、前縁の後退角部分の形状が Fig.3.27と多少異なる。

この形状は 、結果的に後退角と I1国テーパが合わさった効果を持ち 、Fig.5.l2のよ

うに、どちらのケ スでも不ガティプピークの絶対値は、矩形に比べて小さくな っ

ている。とくにプレード面積と誕厚の減少から 、排除音の減少が起こるので、ケー

ス(a)では BERP状翼端以上の効果を見せている 。 しかし 、BERP状認端ほど衝撃

波を弱めないことから、ケース (b)では BERP状翼端よりネガティプピークの絶対

他は大きくなっている。

従って PF2状翼端は、非局所化の起こるケースでも起こらないケースでもまE形に

比べて HSIノイズの不ガティプピークの絶対値を小さくする。また BERP状郊端

と比較すると、強い衝撃波が発生する状況では BERP状認端lこ劣り、そうでない場

合は俊ることがわかった。
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Chapter 6 

結論

(1)本研究において、へリコプタが前進飛行する際に、その前進側で非定常的に生
じるダイナミ yクゾヨ yクを解析する方法を確立した。この方法は、オイラ一

方程式を TVDで差分化し、ニュートン法を用いて非定常的に解くもので、ヘ

リコプタ特有の後流の影響は、トリム計算を経て得られるプレード上の誘導速

度を、プレード上境界条件として入れることによって導入している。このノ守法

に関して以下のことがわかった。

-欧米で得られたいくつかの実験結果との比較によって、この方法が揚力の

有無にかかわらず、前進slIJのプレード翼面上圧力分布をよく予測すること

が示された。

・非回転時の実験ではあるが、川崎重工で行われた BERP状プレードの実

験との比較によって 、 本方法が彼雑な ~ft出形状にも適用できることが示さ

れた。

- 欧米で用いられている代表的な ~I.n コードとの比較によ って 、本方法がそ

れらのコードより、前進側で生じるダイナミ yクショ yクを正確に促える

ことが示された。

-非定常計算を行う際、時間精度を上げる手段として本方法がmいている
ニュー トン法が、計算時間節約の上で非常・に有効であることが示された。

-実機への適用を考えて、アスペクト比が7イナミ y クゾヨックに及ぼす影

響を調べたところ 、アスペクト比を増すと 、!Kl端の 3次元効果によ って、

翼端で発生する衝撃波が下流側にずれて強くなることがわかった。

(2)上の方法を用いて、プレード潟端形状が、前進側で非定常的に生じるダイナミ y
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クショ yクにどのような影響を及ぼすか解析したところ、以下のことがわかった。

-矩形ブレ ドの場合、高速rIii:illi飛行時の衝喰波は、ほぼψ=50.付近で発生

し150.付近で消滅する。その日n、撞j1't彼の強さのピーク他ム(-C，，)，刷 kは、
ゆ=100。付近まで噌IJIlし、それ以降は減少する。また衝撃波の強さのピーク

値を与える半径位置 1'pe.akは、ゆ=110.まで翼根側に移動し、それ以降は郊端

sjl)に移動する。そして衝掌波の発生する半径方向の幅 1'，叫geは、 ψ=120.ま

で地加し、それ以降は急激に減少していく。従つてム(一Cp)レp問e帥a叫k，r 
の極f値直はどれも、流入速度が最も大きくなるψ=90.を過ぎてから生じ、そ

の極値を与える方位角位世に位相涯がある。

-同じ前進側翼端7'";1ハ数の条('1でも、前進比の値によって非定常性が32な

るため、ダイナミック γ ョy クの様子もかなり異なる。

• BERP状認端は、まEi!f;でかなり強い衝撃波が発生する条件下で、向性能な

薄裂を用いることなしに全く衝撃波の発生を抑えており、本研究によって、

衝撃波を抑える上での平面形の重要性が認識された。

.ONERAの PF2状翼端は、 BERP状認端ほど彼雑な形状変更をせずに、か

なり衝撃波の発生を抑えている。

・衝撃放を抑える目的で前進角を使う場合、付け始める位置をかなり潔端か

ら離れた位置にする必要があり、ねじりモーメントを考慮するとあまり有

効ではない。

-矩形において衝撃波のピークが現れる半径位置から大きな後退角を付ける

ことが、衝撃波を抑lえるのに有効である。

・プレード先端付近に大きな後退角を付けるだけで、矩形からの変更IIIが少

ないにもかかわらず、かなり衝幣波を抑えられる 。

・3目端に向かつて徐々に後退角の地加する形状は、通常の後退角に比べて鹿1)

的に衝撃波を弱めるわけではないが、改善が見られ有効である。

・衝撃波を抑える目的で逆テーパを使う場合、付け始める位置をかなり兜端

から離れた位置にする必要があり 、プレードi面積のt曽1)日をまねく 。

-順テーパは、衝撃波を抑lえる目的においては付けない方がよい。

-突起は、付けた部分のコード長を長くし 、付けた位置の前後に前進角及び

後返角を生み出すため、衝喰波を弱める効果が大きく、とくに矩}f;におい
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て衝撃波のピークが現れる半径位置の前縁に突起を付けると、大きな効果

が期待できる上、ねじりモーメントを考慮すると通常の後退角より有利で

ある。

• Jf~状変更は前縁に ã Elしてなされるべきで、後縁の変更は、前総の変更が

結果的にコード長を短くするなどの弊宮を生じさせないよう、 2次的にな

されるべきものと考えてよい。

(3)本研究において、へリコプタのホパリング状態を解析する方法を確立した。 こ

の方法は、 NS方程式を TVDで産分化し、古LiJ，tモデノレとして (qーω)2 }j程式

モデルを用いたもので、ホパリング時にとくに重要になってくるへリコプタ特

有の後流の影響は、LCMによって得られるプレード上の誘導速度を、プレー

ド上境界条件として入れることによって導入している。この解析法に/)(1して以

下のことがわかった。

-実験結果との比較によって、この方法が揚力の有無にかかわらず、!lli青述、

遷音速の両条件下でプレード潟面上圧力分布をよく予測することが示さ

れた。

-本方法と同機の絡子を用いている代表的な計算コードとの比較によって、

本方法がそのコードよりホパリングH寺のプレード翼面上圧力分布をよく予

測することが示された。

-ホパリング時のtftカやトルクを惟定するのに、本方法で用いているプレー

ド上境界条件が妥当であることが示された。

• 1波留ftの影響を表すプレード上誘導i車度のn出方法を比較したところ、 LCM
は VLMやフリーウェイクに比べてかなり計算時間が短いにもかかわらず

よい結果を与えるので、非符に有効な方法であるといえる。

(4)上の刀法を用いて、プレードJIl端形状がホバリング時の性能にとのような影響

を及ぼすか解析したところ、以下のことがわかった。

-通常のホパリング状態では、後jQ角を付けるとま巨形に比べてトルクは地l川

するものの推力をかせげ、逆に liijjff1角を付けると1ft力は減少するもののト

ルクを減じることができる。だが、矩形に対する増減の割合は、とちらの

形状でも小さいロ

85 



-通常のホパリング状態では、順テーパを付けると矩形に比べて僅かに推力

を下げるもののトルクは大幅に減少でき、逆テー パを付けるとIVJをほん

の僅かかせぐもののトルクを大幅に増加させてしまう。

• BERP状認端は、ホパリング時のトノレクをかなり減少させるものの、脱力

を大きく下げてしまう 。

• PF2状翼端は、ホパリングH寺の性能において、長E形との悶に有怠な差を見

せない。

-プレード誕端形状の解析のように、対象の 3次元性が強い湯合には、1'¥!:Ri

理論では不十分である 。

・プレード翼端形状がホバリング時の性能に及ぼす影響は、 1ft力及び圧力低

抗に抗するトルクに関していえば、その定性的傾向だけな らオイラーでも

IJJlえることができる。

-オイラーを用いたパラメトリ yクスタディ lこより、回転速度を変えたり、後

退角やテーパなどを付け始める位白及び付ける量を変えたとき、 1ft)Jやト

ルクがどのような影響を受けるか定性的に知ることができた。

(5)本研究で確立した、ヘリコプタロータを数値的に解析する方法でプレード周り

の流れ場を計算し、それを拡張されたキルヒホ>7の波動方程式の筑界条件と

して用いることによって、回転面上の観測点における HSIノイズに及ぼす翼縦

形状の影響を調べたところ、以下のことがわか った。

-この方法で得た結果を実験値と比較したところ、非局所化の起こる場合に

も起こらない場合にも、 HSlノイズの波形をよく予測することが示された0

・前進角は、 HSIノイズのネガティブピークの絶対値を小さくするのに有効

であり、一方後退角で効果を上げるためには、その後退角を大きく取る必

裂がある。

-逆テーバは、 HSIノイズのヰガティブピークの絶対値を大きくしてしまい、

また順テーパは小さくする。

• BERP状翼端は 、HSIノイズのネガティプピークの絶対値を小さくするの

に有効で、その効果は駕端 7 ッハ数が大きいほど発御されやすい。

• PF2状認端は、非局所化の起こる湯合も起こらない場合も、矩j杉に比べて

11S1ノイズのネガティプピークの絶対他を小さくする ロまた BERP状務純i
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と比較すると、強い衝撃波が発生する状況では BERP状翼端に劣 り、そう

でない場合は優ることがわか った。

今後の課題としては、以下のことが挙げられる。

-本研究においては、簡単のため後流の影響をプレード上の誘導速度で代表させ

ていた。そしてこの誘導速度は、ラフラス万程式の範囲の理論で求めていた。

しかし、理想的には CFDのみで閉じた計算を行うことが望ましく、それを可

能にするためには、ヘリコプタ特行の彼維なi主流を捉える必要がある。そこで、

絡子点数の激婚をまねかずに渦の減哀を抑lえるため、絡子点を効率よく渦皮の

高い位置に配置できる解迎合格子や重合絡子などを適用すること 。

-へリコプタ特有のパタパタというスラ yプ音の原因となる BVT(BladcVortex 

Lntcraction)を、実際のへリコプタの作動条件に近い 3次元的な状態で解析す

ること。

-後退側のダイナミックストールを解析するため、 NSの非定常計算を効率よく

行える方法を開発すること。

-後退側のダイナミ y クストーノレを解析するため、大規模な剥離にも適用可能な

乱流モデノレを考案すること。

-回転部分と非回転部分を有する 、ヘリコプタ全機周りの解析を可能とする方法

を開発すること。

. iJijl性変形も考慮したへリコプタプレードの数値解析法を確立すること 。

-高速前進飛行時の騒音解析を行うこと 。

• NSを用いて、粘性がへリコプタ騒音に及ぼす影響を解析すること 。

-回転面上のみならず、より現実的な観測点での騒音解析を行うこと 。
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Appendix A 

Moving-Gridの解説

Moving Grid Methoclの手法は、 CFDを振動翼の空気力の計算や5iji性変形を含む

郊の空気力の計算に適用する際lこ、しばしばmいられる手法である 。この手法では、
2 次元を例にとると、ある l時五1/ での絡子点 (X~JJ Y~'J) を用いて 、次 のlI~i1(1/での格子点

(X~;l ， y~:]) を以下のような式によ っ て求める 。

ここで

xn+l = x ~~ +ムX，~ 
‘リ‘，) -' ... 

Y;:'J+l - Y~) +ムY"，

ムX1，) = ムx，Jiコ百E
ムYl，) ムy;Ji可百E

(A.l) 

(A.2) 

であり、 ムx，と ムy，は '7= 0、別]ち翼団上(c型格子では、翼後縁から (1/1ひるウェ

イク・カ y トの部分も含む)での絡子点の変化分を表し、がは以下のような関数で

ある 。

φ I 0;  '75:η。
η=  ~ 
l ;;;記号"0 η>加

ただし、 '70は Oから η=axまでの聞の値をとり、ここではη7naxの0.7倍としている。

この手法によって格子点は簡単に求まるが、メトリ y クは計li:し直す必要がある。

その際、定常計算ではふ，'7"(，，などH寺1m微分に|渇するものは Oとな っていたが、Jド

定常計算では

ふ = -xん一百ん-z，c， 
η， = -x，'7x - y，'7y -z，ηz (A.3) 
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(， - -x，仁τ - Y'(y -z，( 

などとしてJ!;1f!:しなければならない。
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Appendix B 

Baldwin-Lomaxモデルの解説

Bald wi 11-Lornaxによる代数モデルは、 Cebeci-Smithの壁筏界層モデノレを改良し

たもので、境界層外端の位置を直後求める必妥がな L、。乱流粘性係数仰を求める際

には、乱流境界層をレイノノレズ応力が運動虫交換に:ill~な役割を果たす内 Wi (il1I1CI 

layer)と乱れの発生が小さい外層 (outerla，yer)に分けて、それぞれのj商で仰を求め、

'j~' に小さい方の値を使うことによって卜人]隠と外局を切り替える。

まず内屈の渦粘性係数は以下の式で求める。

(μ')onne， = pl21ωIRe (B，l) 

ここで渦皮 |ω|と混合距離 lはそれぞれ

|ωI = JCUy -vx)2 + (v，一切)2+ (叫 -u，)2 (B，2) 

，，+ 
l=肘 {l-exp (京)} (B，3) 

と表される。ただしκ=0.4、 A+= 26で、sは墜からの距離、 s+は以下の式でうえ

られる。

s+=s~亙
μω 

(B.4) 

ここで、添字の山は壁での値を15.昧し

'Tw =μwlωIw (B，5) 

である。

また Clauserによれば、外層では11;品名ii性は一定なので、以下の式で外!日の渦粘性

係数を求める。

(μt)Older =ρl、ICcpF1JυakeF/(lebRe (B，6) 
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U
 
だた

一 IsmaxFmax a.t boundary 
ιωake一、叶
[Cω内山市fat wake 

(B.7) 

であり、 |刻数 Fは

I slωl{lー叫(手)} 
F(s) = { 
I slω| 

at boundary 

at wake 
(Bι) 

で表される。ここで j(= 0.0168、Cq>= 1.6、Cwk= 0.25とした。また

v~ . ~ = V2 _ -v! DJF 
(B.9) 

v2 = U2 + V2 +山 2 (B.10) 

であり、乱流の間欠性を表す l<lebanoITの因子 FJ，仇

FJOeb = [1 + 5肌~ïeι)6rJ

νrnax 
(B，J1) 

と表される。ただし C/(/eb= 0，3とした。内層から外層への切り換えは

μ，=min[(μt)，nneT) (μt)outer] (B，12) 

で行う。
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Appendix C 

VLMの解説

ここで用いたパネル法は揚力面理論に法づいたものであり、へリコプタで特に重

要になってくる後流渦の形状としては、実験結果に基ついたプレスデライブド ・ウェ

イクのモデノレを用いている。また、ここでは非粘性流れを仮定しているが、圧縮性

に関してはプラントル ・グラワート日1)を用いることによって考慮している。百1X?:は

大きく分けて以下の 5つの手順に従って進められる。

(1)プレード面を四角形のパネルに分割し、ねじり ・テーパ ・後退角などを-0えて

幾何形状を決定する。

(2)各パネルをそれぞれ強さの異なる螺旋形馬蹄渦で代表させる。

(3)各パネノレ上のコントロール ・ポイントでの全ての渦による誘導速度をピオ ・サ

パーノレの法目11により求める。

(4)一線流速度と誘導速度の和である合成i卓皮が、コントロール・ポイントでパネ

ノレ面に沿うという境界条件で、各パネルの循環の強さを求める 。

(5)各束縛渦の中点に(動く空気力を、ク yタ ・ゾューコフスキーの定埋で求める 。

以下に上記 5項目の解説を行う。

C.l プレードの幾何形状

まず各州を以下のように定めた、プレード固定の回転座標系を考える 。

x 'TIs プレードの半径方向で、混線から爽端に向かう向きを正とする

y車Is プレードのコード方向で、前線から後縁に向かう向きを正とする
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z唱曲。 x，y両軸に直交し、 δ手系をなす向きを正とする

ただし、プレードの回転中心を原点とした。次にプレードを半径}j向に N，倒、コー

ド)5向に Nc個に分割する。この際、コード方向は等分割にするが、半径}j向は C05

関数に従って翼端側と!Ji!根側でパネノレが知lかくなるようにする。この分別法はへリ

コプタの計算によく用いられている。また、ねじり角 ・テーパ ・後退角は 1/4弦線

で定注する。

本解析では、主に圧縮性の影響がでてくる位皮の回転速度を考えているので、高司E

音i卓では各パネル毎にプラントル ・グラワートの法則が成り立つとして、この影響を

入れることを考えた。具体的には 2番目のパネルの後退角を人とすれば、人(= L ，1~ 

)とその中点 B \~ での幾何学的速度 VGIJVI とのなす角はπ/2 - ，̂なので

より

'VGJJV: . ~ = I日 II恥 os(; 人)

，̂ = sin-
1
(豆壬)
同日II J， I 

となる。ここで局所-:(7';Jハ数を

lvJ，ー|百五万|一一
α。

とすれば、プラントル ・グラワ トの法則より

ん=(1 -M，2 COS2 ，̂) 

(C.l) 

(G.2) 

(C.3) 

(C.4) 

で決まるμzを用いて、各パネノレをコード方向に 1/μJ音することによ って、圧縮性の影

特を入れることができる。ただし αoはfiiAである。従って、全コード長は2::，(1/的)/Nc
倍となるので、スパン方向の分割線をL.(l/μ，)/Nc倍してコード方向に Nc等分し、

新たなパネル形状を設定する。

ただしへリコプタの場合、各半径位置によって流入速度が異なるため、半径位i世

によってコード長の伸びにかなり差ができ、特に遷音速では翼端部分がかなりのi車

皮によ主するため、こ の方法を丹lいると、認端部分の変形が大きくなり、重要な 1，'Il端

渦などの幾何形状に影響を及ぼすので、よい結果を得ることはできない。

C.2 各 パ ネルの渦を表す螺旋形馬蹄渦

ホパリング状態を考えれば、プレードに固定した回転座標系から見ると、 ifiEれは

定常的になり、また循環のl時間的変化によって放出される放出渦 (shed-vortex)はな

103 



いので、各パネルを Fig.C.1のように以下の 3つの部分からなる螺旋系馬断渦で代

表することができる。

(A)パネルの 1/4弦線上にあるパウンド ・ポノレテ yクス (bound-vortex)

(B)パウンド ・ポノレテ y クスの両端からプレード後縁までM'ぴる白線的なト

レーリング ポノレテ yクス (traili昨 vortex)

(C)プレード後縁から無限速まで統く曲線状のトレーリング ・ポノレテ ック ス

Wcissinger[100]によれば、裂を代表する循環rの渦を 1/4弦線に置き、ピ yチ角を

α とした羽合

山=一一-
2πl 

で表される誘導速度叩が vosm臼となる点の位置 Iを求めると

J=」L-=笠 Cz 1 
2宵Vo<Y 2 2πVo臼

となる。ここで、錫力傾斜を 211"とし

を上式に代入すれば

C， = 2πα 

1 = ~ 
2 

(C.5) 

(C.6) 

(C.7) 

(C.8) 

を得ることができる。従って、前縁から3/4コードの所にコントロール ・ポイント

を取ることと 、揚力傾斜に 2作をmいることが等価であることになる 。 これを各パ
ネルに迎用し 、コント ロール ポイントはパネルの 3/4弦線の中点に世き、空気力

はパウンド ・ボノレテ y クスの中点で計nする 。
(C)の部分の形状については、以下の 3つのモデノレが考えられる。

(a)ヘリカル ・ウェイク (helicalwake) 

(b)プレスクライプド ・ウェイク (prescribedwa.ke) 

(c)フリ ・ウェイク (freewake) 

ヘリカノレ ・ウェイク [88]とは、後流渦が各半径位置でのディスプレースメント泌皮

と一様流速度の合成速度によ って 、蛾旋j杉に泌ちて行くとするモデルである。しか

しこのモデルは、内側の渦ン トとロール ・7.，プした外制11の3¥l端渦が納流しなが
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ら泌ちて行くという 、実際のへリコプタ後流形状とはかなり異なるため、 IfUJやト

ルクを精度よく見積もることができない。

そこで、実際の後流形状を実験から求め、それを実験式としてまとめることによ っ

てヘリカル ・ウェイクの欠点をliliったものが、プレスクライブド ・ウェイクと呼ば

れるモデルである。このモデルの中でよく使われるものに、以下の 3つがある。

. I¥ocurek and Tangler Wake 

• Landgrebe同lake

• Kocurek， Berkowilz and Harris Wake 

ここでは、比較的低アスペクト比のプレードを計算対象としていることから、低アス

ペクト比でも適用可能な Kocurek，Berkowilz and Harris Wake (ICB.n.Wake)[lOl] 

を用いた。

一例として、半径 1.l43[m]、コード長 0.1905[m]、アスペクト比 6.0、ピッチ角 80、

回転角速度 1250["pm]という条件で計算した場合、推力係数の実験値が 4.6X 10-3 

であるのに対して、ヘリカル ・ウェイヲを用いた計算では 7.8X 10-3 、プレスクラ

イブド ・ウェイクを用いた計算では 5.9X 10-3であった。従って、ホパリングのよ

うに渦が流れ去らずにプレード付近に憎ま って、流れ場に大きな影響を与える場合、

ウェイクのモデルがいかに重要かがわかる 。

以下に、おおまかな概念図が Fig.C.2のように表されるI<.B.H.Wakeの実験式を

示す。

ただし、lJil端渦では

渦シートの外側では

Z (](，<T (骨三宅)
¥ ，，' :0_' 0_. -0"_: (C.9) 

R l J(，(亨)+ K2(ゆ一守) (ゆく守)

i=ん +(1 州 xp(-1i3ct) (C山)

1¥1 

iふ

[¥'3 

b . n 広 r，.，..n。
-106[(一)U'(寸~)]U.
2".' 'R2il 
b . . r... ..n < 

-0.8 J 3[(一)(づ~)]U'
2"." R2il 
b . . 1'... ..n < 

3.25[(一)(~~~ )]"' 
2".' ¥ R2il 

](， = 0.78 

ι= -2.2字
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1{ぅ -2.7~字 (C.12) 

内側では

11， =日
](2 = [('~J(O.45e， + 18)〆互

128 
(C.13) 

である。 ここで、 Zはプレードから下方に取 った座標系での位置、 7 は'Io径Jj向の

位置、 Rはプレード半径、ゅは回転角、 bはプレード枚数、 Q は回転角速度、 f，u は
wi端渦の強さ、そして CTは推力係数を表す。また、 f，v は Fig.C.3より

r何=(f，-f2)+(1'2-f3)+ + (1'，，-， -fn) + 1'" 

-
下
i (C.14) 

rntax 

なので、プレード上の循環の最大値と等しくなる。縮流の仕方は渦ゾートでも74端

渦でも閉じだが、吹き下ろしは内側だけなので、翼端渦は渦シートより滋ちる速度

が遅い。先に半径方向のパネノレ分割は cosI知数に従うと述べたが、このモデルをj盛

期する場合は、渦二ノートになる部分と翼端渦としてロール ・7 '/プしていく部分の

段目でもパネルが細かくなるように、境目から内側と外側に分けて、両者を CQS関

数によ って再分割している 。 この操作によ っても、推力係数の予iflrJに多少の改善が

見られる。

i註後にフリー・ウェイクだが、まずプレードi主総から放出されるトレーリング ・ポ

ノレテ yクスをフィラメントに分ける 。そして、すべてのフィラメントについて、そ

れぞれ他の渦から誘導される速度を求め、それに必づいて渦を動かし、再配位され

た状態で、また誘導速度を求めて渦を動かすという操作を収束するまで繰り返し 、

渦{立箇を決めるという手法である 。 この方法は、セルフコンシステントな漏位置が

求められるという利点はあるものの、 'jji;に渦問上の援近による発散の危険が伴うの

で、これを回避するためのノウハウを知る必要がある上、多大な訂~Î- I待問を裂する

という欠点がある。

以上 3つのモデルの中で、本解析においてはプレスクライブド ・ウェイクを月]いた。
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C.3 コント ロ ール ・ポイントでの誘導速度

まず Fig.C.lの、k番目のプレードの z番目のパ不 Jレを代表する渦の循環の強さを

r"kとする。こうすると 、考えているプレードの J番目のパネルのコントロールポイ

ント CJに誘導される速度はピオ ・サパールの法WltJ注ら計算でき 、それは先の 3紐類

((A) -(B))の渦による誘導述皮のEね合わせとなる。以下に、そのW¥1-法を述

べる。まず、束縛渦L"kT"kによる誘導速度V品川を

一一一一一一一+
¥f"" ，. r， ，. 1 
」出主=ーと一一[F1IB，川 3 凡BI，)，k， FWB"J，k]T Ri! 4πRRi! 

(C.15) 

と~く。ここで 、 Fl1 Bi ，]，klFvBt，]，kl l~B' ，J ， k はそれぞれ x ， y ， z 方向の影響係数であり

[ FuB，!]，k) FvB，，)，k， FwB，，]，k]T = 1B1 

と表される。上式で用いた記号については以下に示す。

r (αB + bB) 
k=ナ一一ーす[ つ子=l (C.17) 
BじB-UHLゾα日+2bB + CB 、ιB

ただし

αB = (XT"k -X L"k? + (ドrψ -YL"k)2 + (ZT"k -ZL"k)2 

bB = (XT引I，k一XLμ竃'，1ψ，1ルk刈E

+ (ZT引i，k一 ZLμ"ψ"k)刈kρ)(ZLゆ一 ZCJ)) 

CB = (X CJ - X L"k? + (Yc] -YL"k? + (Zc] -ZL"k)2 (C.18) 

であり 、ここで

である。

L"k = (XL"k， YL"k， ZLゅ)

T.，k = (X T'，k， YT"k， ZT;，k) 

C) = (XC) ， Yc]， Zc]) (C.19) 

また、直線的なト レー リングボルテ y クスTL"kL"kとT.，kTT;，kによる誘導速度¥fL，，)，k
一一一一一→
と¥fT'，J，kもそれぞれ

一一一→
¥fL.，]，k r"k 1 r 円
王子=五五五百Ll' u川 ，k， FvLt，]，k J FWL，，)，k]T (C.20) 

ーーー一ーーー+
¥fT;，]，k _ rゅ 1rι 
五百一 五五五百lJ'UTI，] FvT".μ ， FwT，川 y (C.21) 
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と表される。影響係数の求め方は先と同織である。

最後lこ、後縁から無限に続くトレーリングボノレテ yクスによる誘導速度¥lUT，，)，kも

同じく
ー一一一一一一一一+
的JT1，J，k _ rl，k 1 r D 171 D ，T 
一一一一一一 一一ー一一一一l_1'ldlTl，}，k) l'vHTl，)，k， 1'wHTI，]，k J RrI 41r R RrIι J，"') -，， ~'... ";，，...) - WH'"  '，J，" J (C，22) 

と表される。この場合は、無限速まであLく螺旋形の渦をある長さで打ち切り、それ

を有限個のフィラメントに分割して、個々のフィラメントからの影響係数の和とし

て影響係数を求める。ここでは計算時間節約のため蝶旋形の渦は 6周で打ち切り、

それ以降は近似的lこ円筒渦であるとしてその影響係数を求めている。例えば!底面が、

原点を中心とし xy平面内にある単位円で、 z軸の正の方向にまっすぐ無限速まで続

く円筒を考えると 、この円筒渦が点 P(x'，y'，z')に誘導する z方向の速度 vは

bf 
v=しF一一一一一つ--
2πR、CT/2

で与えられる [102]ので、影響係数 Fpは

F 一 ，
F 一一~一一 vp一つ--

I 、CT/2

となる。ただし、 Cpは以下の式で表される。

12 

CP = z -p-
4(X'2 + y'2 + z勺3/2

C.4 各パネルでの循環の強さの決定法

(C，23) 

(C，24) 

(C，25) 

→ 
コントロールポ イント C)でのパネルの法線ベクトノレを口旬、誘導速度¥11)と幾何学
ーーー+ 一一一+

的i車皮¥lG)の合成速度を¥lc)とすれば、 C)で流れがパネノレ面に沿うという条例ニより

-¥lc) 'nc) = 0 (C，26) 

一一→
となる。 ¥lc)は

l七) _ ¥11) + ¥lG) 
RrI RrI 

~ m ~ 

[ L( ，L...A;2() )l~t1J - 7'c)sinγC)) 2:二(一二Lー)凡J-1'C) 古川R2n'-'''J ......)-- -1......)) ~\41TR2n 

乞(品石川 (C，27) 
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と表される。ただし 、mはパネルの総数、 rsはg番目のパネルの循環、 1'C)は原点から

点(ろまでの距離、 'Yc，は点 C，の位置ベクトルが z軸となす角度、そして FlI')1 }:九iJlJ~j)り

は、それぞれ 2若手目のパネノレにおける各制l方向の影響係数の総和である。またプレー

ド面を

Z = j(X， y) (C.28) 

と定義すれば

8j θj， ， ，T 
nc， = gmd[Z -j(X，y)]C， = [一(石)c，'ー(石k，1 Y (C.29) 

となるので、式(G.26)に代入して

。f， r~ f rθf  [2JーニLー)凡リ -1、c，sin 'YcJ(一)c，+ [乞トよー)凡り+rc， cos'YcJ(ー )c
LJ1fR20，'-'IllJ . VJ _... fv) θx 'VJ l~\41fR.2n / - U'J V} --- IV}J¥dy 

=乞(品百)F，切り (C.30) 

を 1~ る。これを

LA，，(品ナ β， J =日，m 川)

θj， ， n ，8j 
AJf =九，(石k+ ん，(~~k -F，ωリ

θfθf  
B， = l'cJsin 'Yc，(石k-coS"(C，(~;)cJ (C.32) 

と書けば、式 (C.31)は1'，/4πR2i!を未知数とする m次元連立方程式となり、これを

解くことによって1'，が決まる 。

C.5 空 気 力の計算 法

a番目のパネノレに{動く空気力F，は、クッタ . yューコフスキ の定型よ り

→~ ~ 

Fi = p¥lBv， X 1'，L，Ti 

一一一一一今 一一一一一一ー・

(C.33) 

となる。ここで、 VBV，は束縛渦L.T.の中点 β只での誘導速度lウBVI=(UJBVI1VIBVIl叫 JBV，)
一一一一→

と幾何学的速度WJBV • の合成速度であり、上式を成分で書くと

ι -p1'i[(VJBV， + rBv.i!cOS'YBV，) (ZT， -ZL，) -WJBI九(九一九)]
ん = p1'，[一(VJBV，-rDv，i!sin'YDV.)(ZT， -ZL.) - WJBV，(X1'. - XL.)] 

凡 = p1'，[(VJBV， -rBv，i!sin'YBV，)(Y1'.一九)

(VJBV. + rBv,í!c oS 'YBV,)(XT• -h.)] 
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.--

を得る。ただし 、rBVlは原点から点 BViまでの距離、 'YBV，は点 BViの位百ベクト

ノレが z軸となす角度であり、ーは有次元日を表す。こうして求まった F，を、IfUJ成

分とトノレク成分に分解し、考えているプレードの全バネノレについて足し合わせれば、

プレード l本当りの推力、 トノレクが求まる。これにプレード b枚数をかければ

T=  -bL:F" 

Q = b L:(Fy，COS'YBV， -Fν 

のように、ロ タ全体の他力 T とトルク Qが求まる o t!f力係数 CTとトルク係数

CQは

のように定義した。

CT= _T 一一
pπIf2(RO)2 

C円 = --Q
" pπR2(R0)2 R 
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