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まえがき

現在までに得られている翼型特性に関する資料は膨

大なもので，それらの資料を利用すれば，翼型特性に

関する限り，おおよそのことは見当がつく．しかし，

新たに問題が生じて，流体機械の性能調査を行なおう

とするときなど，問題点探究の途上，それに適合する

翼型特性試験の必要にせまられることは，現在でも，

しばしばある．

翼型特性試験は，可能な範囲で，大きな模型を用い

て，風洞または試験水槽で行なわれるのが一般である．

高精度の資料を得ようとすると，必然こうなるのであ

るが，その場合，最も苦慮するのが，風洞境界干渉の

数量的推定である．

模型試験用の風洞の測定部には，開放型と密閉型

（閉路型ともいう）との二種類がある．この二つを組

合せた中間のものもあるが，それは特殊な使い方であ

る．開放型と密閉型の違いは，図１に示すように，前

者の測定部では，空気は吹出口から吸込口に入るまで

の区間，自由噴流となる．一方，後者の測定部は固体

壁で囲まれ，外部との流通は完全に遮断されている．
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一

う．計算なら容易にできそうに思われるが，現代の計

算技術でも，佐々木，友近らの厳密解を一般の翼型に

拡張する計算は，実用上繁雑過ぎる．また現代流行の

有限要素法でも，計算はできるが，実際問題に適用す

るとなると，解の収束性の検証，結果の整理法など，

ここでも繁雑な問題に遭遇する．結局，実験研究者は，

翼模型をなるべく小さくし，境界干渉の小さい状態で

実験を行って，その影響を無視する，というのが実状

である．この問題に対し，一つの回答を提供しようと

いうのか，本研究の目指す処である．

本報告書は，境界干渉の特に著しい自由境界に関す

るもので，模型試験を記述した第１章と，理論解析を

主とした第２章，さらに両者を比較的検討した第３章

より成る．模型試験には，角型吹出口の噴流式小型風

洞を使用した．供試翼型模型は，翼厚比，矢高比がそ

れぞれ３通りの９種類である．風洞境界の幅を変える

ため，吹出口の幅を３通りに変えたが，そこで特に問

題となるのは境界幅および一様流の方向の定義のしか

たである．本実験では，この点を特に重視して，精密

な予備試験を行っている．上述のように，本研究の主

題が，翼周囲の流場に及ぼす風洞境界の影響に関する

問題であるから，翼型性能試験の中心を翼表面圧力分

布の計測におき，揚力は，それを積分して求めるとい

う方法をとった．理論解析には，線型薄翼理論に準拠

するものを採用した．翼の流場の問題に，線型理論は，

使いようによって，優れた能力を発揮することは知え

れているが，それにしてもここで得られた成果には目

を見張るものがある．特に，積分方程式の解析解が得

られたため，表示式全般が簡潔な形となったのは幸で

あった．

記 号

郡，ｙ 直交直線座標（風洞中心線上，下流方

向に苑軸をとる）

オ 風洞境界幅

’士 翼表面の圧力（脚符の＋は上面，一は

下面のものであることを示す）

pＯ大気圧

ＩＣ 空気密度

Ｕ風洞内の一様流の速度

の 速度ポテンシャル

Ｃ 半翼弦長

"＝2c/ノ 翼弦長と境界幅の比

41＝'－－Ａ圧力差

》
一
一
迦

劃
縦

射
一
一
兎
㈱

2２

この二つは，一様流の境界の状態が異なるので，前者

を自由境界，後者を固体壁境界と呼んで，区別してい

る．そして，翼型特性に及ぼす影響のしかたも全く異

なる．開放型は，模型試験を行うのに，便利な点が多

く，第一次γ第二次大戦の間では，飛行機模型の試験

に，ほとんどこの形式が採用さた．しかし，第二次大

戦後，遷音速風洞が多くなり，さらに試験技術も長足

に進歩したため，密閉型が普及している．また，cav‐

itationtunnelが密閉型回流水槽であることはよく知

られている．けれども，現在開放型の風洞を使うこと

はしばしばあり，極超音速風洞は別格としても，吸込

口の無い，噴流型（戦前，これを「吹きっぱなし」と

呼んだ）の簡易風洞は手軽に使えるので，それを使っ

た試験はよく見かける．

２次元流の風洞境界干渉の理論的研究は，1930年代

に集中して行なわれ，特に佐々木')，友近2)3)らによっ

て厳密解が得られるなど，当時としては，ほぼ完成の

域に達したと云える．しかし，それらの研究は，揚力

などの流体合力に焦点が置かれていて，佐々木，友近

の厳密解にしても，平板の揚力が計算されただけで，

任意翼型の圧力の実用計算までには程遠いものがあっ

た．当時の技術的要求がその範囲のものであったろう

し，また計算技術の水準からみても，それが限界であ

った，と推定される．

しかし，現在では，流体機械の最適設計の条件の中

に，振動，騒音の防止といった環境保護の問題が重要

項目として加えられるので，翼型特性として，流体合

力だけでなく，翼表面の圧力，流速のような局所的な

ものまで，要求されることが多くなって来ている．こ

のような状況を念頭に置いて，風洞境界干渉の問題を

みると，理論，実験何れの面でも，実用に役立つよう

にまとめられた研究は無いと云っても差支えないだろ

１

密閉型

図
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図２－２実験装置平面図
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翼厚を表わす吹出し分布の強さ

翼上下面の〃方向撹乱流速（＋は上

面,－は下面のものであることを示す）

平均矢高線の縦座標

翼厚分布の1/２
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図 ２－１実験装置側面図
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(a）吹口縦1幅500ｍｍ

える．翼型模型の迎角設定は，図３に示すように，翼

型模型の上に迎角設定用ケージを置き，その上にすえ

た傾斜測定水準器により行った．

翼型特性に及ぼす風洞境界幅の影響を調べる目的で，

風洞吹出口内部に案内板を設けて，その幅を500ｍｍ，

400ｍｍ，300ｍｍに変えた試験を行ったが，その際の

風洞吹出口内部の形状は図４に示す通りである．

実験に用いた翼型模型は，マホガニーの積層材製で，

その平面形は，図５に示す通り，翼弦長250ｍｍ，翼幅

500ｍｍに統一されている．翼型はＮＡＣＡ１６，ａ＝

０．８のシリーズである4)5)6)．その矢高曲線および翼厚

分布の要目を表２，表３に示す．模型の断面形は，翼

厚比（thicknessratio）が３％，７％，１１％の３種類，

2３

１翼型模型の風洞試験

１．１試験装置および試験方法

翼型模型試験に使用した風洞は，角型吹出口（500

ｍｍ×500ｍｍ）の噴流式（風速範囲，１０～30ｍ/s）で

ある．この風洞測定部の流れを２次元的にするため，

吹出口より下流に向って，両側に平板を平行に固定し，

翼型模型は，その間の上下境界の中点を含む水平面上

に設置した（図2-1,2-2参照)．吹出口から325ｍｍの

位置で，側壁平板を円形に切り抜き，そこで迎角を変

(b）吹口縦1幅４００ｍｍ

００ｍｍ

ｄ

Ｑ

、

ｒ，

○
吋
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ｂ

矢高比（camberratio）が，それぞれ１％，３％，５

％の３通りの計９種類である（表１参照)．その断面

形状を図６に示す．これら９個の翼模型には，それぞ

れ径0.5ｍｍの圧力測定孔が，翼幅中央，翼弦に沿っ

て，上下面に各８個と前縁に１個，合わせて17個，設

けてある．その位置は，図５に黒丸印で記入してある．

この孔は，銅パイプにより，翼の内部を通り，両翼端

から外部に誘導されている．

実験状態は，噴流の速度が３０ｍ/ｓ附近で，風速の

安定したところを選び，各模型で，迎角を－６｡～15。

の範囲に変化させた．翼表面圧力の計測には，多管マ

ノメータを使用した．

１．２予備試験

前にも述べたように，本研究の目的は，自由境界を

もつ一様流中の翼型周囲の流れを，実験と理論によっ

て調べることである．したがって，風洞境界幅を幾通

りかに変えた実験を行うことになるが，測定部の流れ

表２ＣＡＭＢＥＲ－ＬＩＮＥＯＲＤＩＮＡＴＥＳＦＯＲ
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図８－１ 自由

になる点の風洞中心からの距離が示してある．

これの，上側より下側までの値を，差し当たり，オ

で表わすことにする．図９を見ると，翼弦中点に対応
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図 ６ 翼 型模型断面図
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吹口縦柵500ｍｍ
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境界附近の流速
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図７くし形ピトー管

2５

鋤

の一様性，流れの方向，自由境界附近の状況などを事

前によく調査し，実験，理論相互の適合性を調べてお

く必要がある．予備試験はそのために行ったものであ

る．

ｉ自由境界附近の流れ

自由境界附近の流速分布を，総圧管15本，静圧管１

本よりなる櫛型ピトー管で計測した．このピトー管の

外観は，図７に示す通りで，各管の外径は3ｍｍ，間隔

は10ｍｍである．測定結果の一部が図8-1,8-2に示し

てあるが，下側境界でも，また境界幅を変えたときも，

その分布形はほぼ同じである．速度がＯから一様流速

Ｕになるまでの層の厚さ６(ｍ、）を示したのが図９

である．また，図10には，６の中間で，流速がＵ7２
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する処では，６はかなり大きく，６５ｍｍである．しか

し，図8-1,8-2の速度の分布形は平板の層流境界層内

のそれに似ているので，層流境界層の厚さに対する，

排除厚，運動量厚の比率が約1/2.9,1/7.5であること

を利用し，上記６に対応する排除厚６*，運動量厚β

を考えると，翼弦中点附近では６*/ｵ＜１，０/ｵ＜１，つ

まり自由境界の厚さは，オに対し，無視しても差支え

ない量であることがわかる．また図10に示す自由境界

の傾斜は０．０２である．したがって，この流場は，６/ｔ

＝０，ｄＷｊｒ＝Ｏとするポテンシャル流の線型理論に対

応させることができる．さらに，風洞中心線に沿って，

下流方向に静圧を測定したが，大気圧との差は認めら

れなかった．したがって，流速も一様と津なすことが

できる．実験，理論を比較する際は，翼弦中点位置

（吹出口より325ｍｍ）におけるメの値をもって，理

論における風洞境界幅とした．

ｉｉ一様流の方向

翼模型の迎角は，一様流の方向を基準にして測るも

のであるから，翼型試験の前に，風洞内の一様流の方

向を求めておかねばならない．翼型特性としての性格

上，その測定精度は，少くとも，0.5度以下におさえ

る必要がある．風向の局所的計測法は各種考えられる

が，ここでは風洞内に置かれた翼に働く揚力から求め

る方法を採用した．これは翼型特性試験に適した精密

測定法である．この実験には，対称翼模型があると好

都合であるが，手元にないので，一つの非対称翼模型

を用いた．それの正常姿勢（図３で右回転が迎角正の

方向）と反転姿勢（図３で左回転が迎角正の方向）と

の二通りの場合で，圧力分布測定試験を行い，それを

積分して，揚力を求めた．その結果は，図11-1,11-2,

11-3に示す通りで，揚力係数はほぼ同一直線上にある．

この場合，翼弦が水平面と一致するときを迎角Oとし
Ｊ１】
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図11-2ModelＮｏ．５の揚力係数

（吹口幅400ｍｍ）

/がE拓埴

〆：

図11-3ModelＮｏ．５の揚力係数

（吹口幅300ｍｍ）

たので，吹出口幅500ｍｍ，400ｍｍ，300ｍｍ何れの

場合も，一様流は水平面と平行に流れるとみなすこと

ができる．よって，以下の実験では，迎角の原点を，

翼弦が水平面と一致した処にとる．迎角が大きいとこ

ろで，揚力係数が，正常と反転とで異なっているが，

ここは失速領域であるから，問題とするには当らない．

１．３翼型模型の試験結果

各翼模型のそれぞれの状態における翼表面の圧力計

測値力士より，圧力係数Ｃｐを算出し，それの分布

形を図に描いた．結果の一例を図12-1,12-2に示す．

計測結果の全体は文献７）に掲載されている．それら

より求めた揚力係数Ｃｌを，迎角に対して置点したも

のが，図13-1～13-8と図11-1～11-3に示してある．こ

れらのＣｚは，Ｃｐの図より，上下面の圧力差を求め

て図に描き，それをプラニメータで積分するという方

法で算出したものである．したがって，力の直接測定

法に比べると，誤差は混入しやすい．しかし，それに

②

L画〕
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－１．０

ユ

L_）
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〃］

1０ 〕０ｍｍ（ｈ＝０．４９
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図12-1ModelＮｏ．１の圧力分布

（α＝6｡）

－２．０

－１０

0.0

1０

図12-2ModelＮｏ．５の圧力分布

（吹口幅400ｍｍ）

しては，系統試験として見たときの全般は，よい精度

が保たれているように見受けられる．実験点に多少の

バラツキがあるのは，試験法と解析法の弱点に由来す

るもので，止むを得ないだろう．全般を見ると，迎角

の小さい処では，Ｃｚがαに比例すること，境界幅が

狭くなるに従って，揚力が減少すること，矢高比が大

きくなる程，零揚力角が小さくなることなどの従来知
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図13-7ModelＮｏ．８の揚力係数
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'‘+÷,｡Ｕ２='+÷P{(U+が+'魁｝（2川
つくE2さ

である．任意点を自由境界上にとり，〃，〃について

２次以上の項を省略すると，助＝Ｏとなる．実際の

流れでは，翼の近くの自由境界は，翼による撹乱流の

影響を受けて変形するが，線型理論の枠内では，それ

を無視しても，結果に影響しない．したがって，自由

境界の幅を/とすると，線型理論における自由境界

の条件は

〃＝０またはの＝const.，ｙ＝//２（2.1.2）

である．ただし，ｘ軸は，境界の中心線上，下流方向

にとるものとする（図14参照)．

コペコ

-11雌

.49）

.61）
,80）

ｰｂＵＵｍｒ

瀦
１０１)mlT

｡！(棚=夫にγ(雛')tan-l型と〃ｙ

＋圭に‘‘(鵬')'n{(蕪一難")'十y‘}〃
（2.2.1）

で与えられる．ただし，ｃは半翼弦長，γは翼の上下

面の圧力差を表わす渦層の循環密度，ぴは翼厚を表わ

す吹出し分布の強さとする．

自由境界の間隔がオの風路の中心線上に翼がある

ときの流場は，（2.2.1）の第１項の渦分布については，

同じ強さの渦が，間隔＃でｙ軸方向に並ぶ鏡像によ

り，また第２項の吹出し分布では，ｙ軸方向，渦と同

じ位置に並ぶ正負交互の鏡像によって表わすことがで

きる．

すなわち，その速度ポテンシャルは

２ 理論解析

ここに述べる理論は，線型理論であるが，単純薄翼

理論ではなく，特異点法により，翼厚が考慮されてい

る．

２．１風洞境界の条件

風洞の測定部が自由境界の場合，境界上では，圧力

は大気圧に等しく，一定である．Ｕを測定部における

一様流の速度とし，翼の無限前方では，この流れだけ

が存在するものと仮定する．ｕ，秒を翼による撹乱流

速の〃，ｙ成分，ＰＣを大気圧とし，Bernoulliの定理

を翼の無限前方と任意点に適用すると

１１Ｎ

一
一

1４

’49）
.61）
.M）

IUr

2.2速度ポテンシャル

図
lＵｍＩ

図13-8ModelＮｏ．９の揚力係数

理論の複雑化を避けるため，翼が風路の中心，つま

り〃軸上にある場合に限定して，理論を展開する．

〃軸方向に一様に，速度ひで流れる無限流体中の，

ｘ軸上に一つの無限1幅の翼が固定されているときの撹

乱流は，２次元的で，その速度ポテンシャルは
られた性質は明瞭に現われている．しかし，これらの

図だけから，自由境界が翼型特性に及ぼす影響の系統

的性質を見分けることはむつかしく，理論解析の助け

を必要とする処である．



では，総和が，〃＝一｡ｃより〃＝。ｃまでであるから，

〃の代りに〃＋１と置いても，また〃の代りに一〃

と置いても，その値は変りないはずである．したがっ

て
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抽
垂
一
一
》
一

雌，)=余'二γ("')皇_tan-l隷伽
で与えられる．

この式から０の/伽を求めると

+夫に願‘(鰯')皇_(-')穂'n{(燕-鯨,)圃十(y-州〃（肌2）

Ｘ一兆〃

窯=会に｡γ(鰯')卿皇(弱_志筈_岬
である．ここで，ｙ＝ｵ/２と置くと

"+÷に｡‘仙息(妾署行坐釜)鶴〃 (2.2.3）

測二｡｡(妬一難')2＋(ｙ－〃/)２

3０

謡|…=-左に｡γ仙息(”_が蓋;"_,),/4〃

＋÷I:．‘(川-鰯')息(鰯_燕,),+綴(2"_,),/４

'伽)=謡=-麦にγ(難')皇

(2.2.4）｡:v'

(2.3.3）

黒し_｡=÷に‘(蕊,)cosech茎些ﾃ』Q〃
（2.3.2）

と書かれる.ｌｘ－罪'|→｡。とすると,この式は０になる

ので，６の/arly=ｏは無限遠方では０になる．（2.2.2）

による流れは，無限遠方では一様と考えてよいから，

y＝ｏで０の/６兆＝ｏならば，その他のｙの位置でも

6の/ａｒは０のはずである．つまり，（2.2.2）では，

lim６の/伽＝０である．
ｌｚ－ｘ'１→－

次に，（2.2.2）をｙで微分して，汐を求めると

の結果となる．これで（2.2.2）が風洞境界の条件を

満たすことIまは明らかである．

２．３無限還の流れの条件

２．１節でも述べたが，翼の無限前方では，流れは速

度Ｕの，尤軸方向の一様流であるとする．ところで，

(2.2.2）の速度ポテンシャルで与えられる流場は，無

限遠方で流速が０にならないので，このままでは無限

前方の条件は満たされない．それで，上記条件を満た

すように，形を改めねばならない．

（2.2.3）で，形式的にｙ＝０と置くと，第１項は明

らかに０になる．第２項に

である．この式の中の級数

ｃｃ

２１０－１

八=,,星.｡(苑一苑')2+ﾒ,(2"－１)2/４

（－１)?‘
｡○

ん="聖.｡(難一難')2+ｔ２(2"－１)2/４’

(2.2.7）

(2.2.5）

"+÷'二‘(斑')皇一画L三男;器劣)‘血‘

である．（2.2.6)，（2.2.7）の中の二つの式は全く同

形で，符号だけが逆であるから，八＝0，九＝ｏである．

よ っ て

器|,言"図=’ （2.2.8）

となる．ｊノーーメ/２の場合は，総和の項が（2.2.6)，

(2.2.7）の第２式と同形になるので，（2.2.8）と同様

(2.3.1）

(2.2.6）

量Ｌ二型=zcosech獄
〃=-.。が十”２〃

･の公式を使うと，結局
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である．この式で，形式的にｙ＝０と置くと，第２項

は０である．第１項に

量一Lー=Zcoth元施（2.3.4）
詞＝一｡ｏｘ２＋〃２苑

を適用すると

〃Ｍ)=_制二γ(難,)cothZL』〒』｡_〃
（2.3.5）

と書かれる．ｘが大きくなるとｃｏｔｈｘは１に近付く

ので，翼の全循環ｒ，が

アー'二γ(伽’（2棚
であることを使うと，（2.3.5）で，兆一節'→士｡。とし

たものは

lim〃(苑，０)＝"士｡。
ズーズノ→士。。

＝雲聖一豊sg…｡thlfl=干芳（肌7）

となる．すなわち，（2.2.2）の流場の〃は無限前方

および後方で有限で，その絶対値は等しく，符号は，

前後で逆になる．したがって，無限前方の条件を満た

すようにするには，一様流の方向を

６=tan-1弱 (2.3.8）

の角度だけ，変える必要がある。それには，速度ポテ

ンシャル（2.2.2）に－rvy/(2ｵ）を加えたものを採用

すればよい．すなわち，自由境界の中央に翼が置かれ

たときの流場の速度ポテンシャルは

，伽)=一参にγ(伽'+金に｡刈皇tan-‘蒜〃

十余に‘(")皇(-Ｍｎ化一難')，+(,-"‘賊 (2.3.9）

で与えられる．第１項が加わっても，（2.2.8）が満足

されることは，ことわるまでもないだろう．

２．４翼面境界条件と積分方程式

翼表面の境界条件を考えるときは，翼の前後縁を結

ぶ線を節軸としたもので，翼表面の座標を表わす方が

具合がよい（図15参照)．したがって，ここでは流れ

についても，この座標を使って表わすことにする．こ

の座標系は，前節の一様流の方向を苑軸としたものに

対し，迎角αだけ右に回転したものである．

豊三豊怪

図 1５

翼上下面のｙ座標をｙ+，ｙ－で，また，翼上下面

の〃，秒を況十，〃－，および〃+，〃－の記号で表わす

ことにすると，翼面の境界条件は

｡y＋ーＵｓｉｎα＋zﾉ＋ｄｙ－－Ｕｓｉｎα＋zノー
伽Ｕｃｏｓα＋〃+，ａｊｒＵｃｏｓα＋zf-

(2.4.1）

である．翼の厚さ，そり，迎角が小さい場合は，それ

らの２次以上の項は省略しても大差ない．そのとき，

(2.4.1）は

U(砦一α)='拳Ｍ） (2.4.2）

のように簡略化される．（2.4.1）の〃，沙は図15の座

標系に関するもの，（2.4.2）のり(x'０）についても

同様であるが，後者を，流れの方向を妬軸とする座

標に関するもので置き変えても，それによる誤差は２

次の微小量である．

ラー妾(y諦十，-),，=圭一(，帯-’-）

５=÷('.+'一),，=÷("鵜-'一）

と書くと，（2.4.2）は

Ｕ(幾一α)=5(難,0）

畷=叩0）

(2.4.3）

(2.4.4）

(2.4.5）

(2.4.6）

のように表わされる．ｙは平均矢高線のｙ座標，’は

翼厚の1/2に該当する．
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(2.3.3）で，ｙ→Ｏにすると，第２項では，〃＝０の邦'＝ｘの近傍の積分だけが残り，ほかはすべて０になる．

その残る部分を計算すると

狐÷に:‘(遮')Ｆ蓋,ｖ"=蝿．半I§．菰：ア ‘‘=半sgn''二鈴=sg…(難）
(2.4.7）

となる．（2.3.3）に（2.3.9）の第１項に対応するものを加えると，結局

，(燕,±0)=-制二γ(蕪ｗ一献｡γ(j‘')皇は_誌〃〃土叩）
となる．よって

(2.4.8）

5=一劃二γ(伽'一献｡γ(雛')皇-(F茅了鮎"〃 (2.4.9）

万＝‘は） （2.4.10）

である．（2.4.5)，（2.4.6）に示すように，８，５は翼

の形状，姿勢が定まれば，直ちに計算できる．それを

(2.4.10）に代入すれば，ぴ(x）は直ちに定まる．しか

し，γ(x）は，（2.4.9）を積分方程式とみなして，そ

れを解かないと，値が得られない．

（2.3.4）の公式を用い，また

さ＝妬/c，〃＝2c//，ｇ(さ)＝－５/Ｕ（2.4.11）

の無次元量を導入して，（2.4.9）を書き改めると

ｇ(誉)=制当γ(柵

十緋!γ(嘗,)coth幽票2贈
（2.4.12）

となる．これが，γ(さ）に関する積分方程式である．

２．５積分方程式の解析解

積分方程式（2.4.12）は，文献８）の（3.9）式の

積分方程式と比べると，第１項が余分に加わったこと

のほかは，全く同形である．そこで，文献８）と同様

に，変数を

洲雲仙油側臥脚･伽臓>1｝贈=念織
（2.5.1）

によって，合’より豆′に変える．その結果，積分方

程式（2.4.12）は

ｇ(9)=差汀Iと,縄‘g′

＋尭汀ｆ幾廻′（肌2）

のように書き改められる．ただし，この式では，ど',ど

の関数γ(ど')，ｇ(さ）を，画'，画の関数として表わす

のに，簡単のため

γ{さ'(画)}＝γ(画')，ｇ{さ(画)}＝ｇ(画）

と書いている．

（2.5.2）と文献８）の（4.7）式とを比べると，第

１項の常数項が，前者では，後者の２倍になっている

が，そのほかは全く同形である．したがって，積分方

程式（2.5.2）を解く際，文献８）の運算を，ほとん

どそのまま流用することができる．途中の運算は似た

ことになるが，結果がかなり違った形になるので，省

略しないで記載する．

（2.5.2）の第１項の常数をＡの記号で表わすこと

にし，

Ａ=☆鵬裂似=剃当γ(§')‘誉′
（2.5.3）

と置くと，（2.5.2）は

ｇ(豆)-A=赤仏幾,咽′（肌4）
と書かれる．左辺が既知のときの，この積分方程式の

解は知られていて，Kuttaの流出条件を満たすものは

苧=-号I/霊f‘,/露旦倦皇d画′
（2.5.5）

である9)．この式の積分を行うため

器j『;志害竺筈諦｡''

--器琴,（"=0,'’2,…）（2Ｍ）
一



(2.5.10）
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である．したがって，（2.5.15）の右辺を２倍したも

のが，翼面上の圧力差の係数である．

揚力Ｌは

Ｌ=に‘伽=,oUbI当γ(縦

の公式を利用する．

豆'＝ＣＯＳ甲'，画＝ｃｏｓＰ

と置くと

(2.5.7）

÷ハ/器万呈面 1＋ｃｏｓｐ'胸=÷ず； ”'＝－１ (2.5.8）

(2.5.12）

(2.5.13）

cos9D-cos9D'

であるから，（2.5.5）は

学=-2A}/藷-号,/篭ｆＩ/需鰐胸 (2.5.9）

と書かれる．

（2.5.9）の右辺を（2.5.3）のγ/Ｕに代入すると

ルー÷ｈ/鵠赤姻一志A/需赤志狙L,/霊Fど(画ｗ
となる．（2.5.7）の変数変換を行い

会I;而圭千万叩三下方鳥三Ｔ">’
の公式を使い，ルーcoth7r〃を代入すると

÷I竜,/霊赤胸=-'+‘貢'‘

÷ハ/需赤茸考姻=÷赤心/鵠(☆-ふ)咽=-猟
が得られる．（2.5.12)，（2.5.13）を（2.5.10）に適用して，Ａを求めると

Ａ=÷に‘,/雷幾個′
となる．これを（2.5.9）のＡに代入すると

,/需吸J/悪{赤十向}g(画Ⅶ

(1/2)lｏＵ２

γ(画)－ ２

Ｕ 元 (2.5.15）

(2.5.11）

〃
万

一
一

4力

(2.5.14）

が得られる．右辺は，ｇ(画）を含む既知関数だけで表

わされている．これが，積分方程式（2.4.12）の解析

解である．

ル→０，つまり無限流体の場合の循環密度γ(0）を

(2.5.15）より求めてみる．（2.5.1）により，〃→０に

対し，画→さ’であり，またん→｡。であるから，

竿=-÷,/霊ハ/冨鍔‘写
（2.5.16）

となる．これは従来得られている結果である．

２．６揚力傾斜の干渉係数

Kutta-Joukowskiの定理を近似的に使うと，翼上

(2.6.2）

下面の圧力差〃と循環密度γとを

〃 ＝ Ｉ ｏ Ｕ ７ （ 2 . 6 . 1 ）

のように関係づけることができる．圧力差を（1/2）

×ｊｏＵ２で割って，係数を作ると



(2.6.13）

3４

c‘=剥当I/要事幾個

であるから，揚力係数Ｃｌは

(2.6.5）

割‘,/鵠回転咽
2αｇ露ｈ－１４ａ１

伽‘臆'‘伽，+coth等
cF赤=剖当燐 (2.6.3）

(2.6.10）

Ｋ‘=糸=念,+coth等
１

（2.6.14）

が得られる．これは，Pistolesi'0）の式と同じで，友

近はそれが平板翼の厳密解に非常に近い値となること

を図示している3)．このＫｂを使うと，（2.6.10）は

Ｃｌ,＝2元ＫＯα （2.6.15）

と書かれる．つまり，Ｋｂは揚力傾斜に対する，自由

境界の干渉係数を意味する．

（2.6.10）により，ＫＯは，また

となる．Ｃｌがこのように表わされることは，すでに

求められている.(2.5.3）と（2.6.3）をくらべてみる

と，

Ａ＝Ｃｌ"/２（2.6,6）

であることがわかるが，Ａはまた，（2.5.14）でも与

えられるからである．（2.5.1）によって，（2.6.5）の

積分変数を，豆′よりど’にもどすと

によって計算することができる．この積分変数を豆

に変えると

婚’

C"=2Ｍ;二涛当” 92(さ')艦’（2.6.11）

C"=2αI豊,/票芸響

c‘=制,告豆転胞 (2.6.4） となる．（2.6.8）のＣｚ(0）についても，ｇを９，と９２

に分け，それに対応する揚力係数をＣ‘ＩＣ〕，Ｃ‘』0）の

記号で示すことにすると

CJfo)＝27でα （2.6.12）

である．

（2.6.4）のγ/Ｕに（2.5.15）を代入し，（2.5.12)，

(2.5.13）の結果を使って，画の積分を行うと

C‘』‘'=2L,/霊g‘(柵

鹿児島大学工学部研究報告第23号（1981）

となる．境界幅が無限大のときは，〃→Ｏとすればよ

いが，形式的に，〃＝０と置くと，被積分関数が不定

となるので，極限値をとる．結局，従来の結果と同じ

で，

Ｃ件2L,/吾g(柵（肌8）

c‘=2に11/砦譜筈g(洲（肌7）

である．

（2.6.10）と（2.6.12）の比を作ると，揚力の干渉

係数として

Ｋ,='_響…+響(4-11sin2α)……
（2.6.17）

である．（2.6.16）は，この式でαの２次以上の項を

省略したものに一致する．（2.6.14）の精度のよさを

‘蒜'=念(１－‘-爾胸）

のように表わされる．これのｅ－蔚九に，べき級数展開

式を使うと

脇='-筈+等一宇十……（肌'6）

が得られる．一方，友近3》によると，迎角がαの平

板に対する厳密解では

１
－
油

Ｋ

となる．

（2.6.7）のＣｌを，矢高線形状と迎角のそれぞれに

依存するものに分けておくと好都合である．（2.4.5）

により

ｇｌ=α,g,(嘗)－農,g(誉)=g‘+g,(嘗）
（2.6.9）

と書くことができる．9,,92のそれぞれに対応する揚

力係数をＣｌ,，ＣＪ２の記号で表わすと
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辱~ミミごfiI,紬１

を考えると，それは薄翼翼列の速度ポテンシャルにな

るからである。（2.6.22）を級数展開すると

保証する結果である．

自由境界の場合には，翼の位置に一様な吹下しが生

じ，そのため，翼に対する有効の迎角が減少する．こ

のことは，（2.3.9）を導く際，無限前方の撹乱流を零

にするため，右辺に第１項を加えたところで説明した．

その結果，（2.6.16）に見られるように，揚力傾斜の

干渉係数に，城の１次の項が含まれ，境界の，翼特

性に及ぼす影響が著しいことになる．このように，自

由境界は，その影響が強いため，実験の作業が容易と

いう利点があるにもかかわらず，大きい翼型模型の風

洞試験では，それを採用しない．

自由境界の影響を軽減する一つの方法として，得ら

れた翼特性に対し，前記一様吹下しに相当する迎角を

補正したらどうなるか．それを調べてみる．（2.3.8）

より

Ki=１-零+潮……ん＜１ (2.6.23）

となる．このべき級数の係数は固体壁の場合2)のそれ

より大きいが，元〃の１次の項は消失している．図１６

は干渉係数Ｋ６を固体壁の干渉係数と比較して示し

たものである．干渉係数の値が１よりそれていく有様

を見ると，Ｋ６では，ＫＯに比べて，格段に改善され

ているが，それでもなお，固体壁のもののほぼ２倍に

なっている．

である．このＣＬに（2.6.15）を使うと

６=雲K,α （2.6.19）

である．揚力は，有効迎角α－６に比例すると考えて

よいから，その比例常数を２元Ｋ６の記号で表わすと

Ｃｚ＝2元Ｋ６(α－６）（2.6.20）

と書くことができる．（2.6.15）と（2.6.20）を等置

すると

Ｋｂα＝Ｋ６(α－６）

となるから，

Ｚ
１
０
９
９
７
６
５
４
，
３

１
１
１
ｑ
ひ
０
０
○
○
０

９
Ｊ
。

固体壁

3５

図１６場力の干渉係数

(2.6.18）
た↓の
こ蝿）

〆自由境界

が得られる．これは，幾何学的迎角に，６だけの補正

をして，有効迎角をα－６としたときの揚力傾斜の干

渉係数である．（2.6.22）の右辺は，翼列の干渉係数

と同じ式であるが8)，これは当然の帰結である．何故

ならば，（2.3.9）で，右辺第１項を除き，第２項だけ

結局，境界影響の軽減法としては，自由境界におけ

る６の補正では，固体壁境界には及ばないことがわ

かる．しかし，固体壁境界としての風洞試験ができな

いときは，自由境界で試験を行い，得られた結果に対

し，迎角を６だけ補正する．つまり，幾何学的迎角

がαのときの揚力，圧力などを，迎角がα－６の姿

勢におけるものとみなす．こうすれば，〃が小さいと

きは，実験結果を，かなり無限流体中のそれに近付け

ることができる．

２．７零揚力角の干渉係数

風洞内の翼は，境界の干渉により，零揚力角が変化

する．それで，風洞内の翼の零揚力角と無限流体中の

それとの比をとって，それを零揚力角の干渉係数と呼

ぶことにする．

零揚力角は，揚力が零になる迎角であるから

Ｃｚ,＋Cz2＝2元Kbα＋Cz2＝０（2.7.1）

を満足するαで与えられる．それをα０の記号で表

わすことにすると，（2.6.11）により

K‘=幾－，二碧帝疏祁
ＫＯ

１
（2.6.21）

１/Ｋｂ一元"/２

である．右辺のＫＯに（2.6.14）を代入すると

Ｋ‘=糸tanh等（26.22）
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半=2"I/霊

一÷I/霊心/蕗響贈

"‘=一志鵬示涛竺ぞg‘伽'(2〃）

-10‐０５０００５１０〕ｆ

図１８Ｅ,(５）

3.0

回
＆

勢
似

耐
爾

ノ
ゾ
，

ハ
ト
Ｊ

面
面

ノ
ゾ
，

２
了

点
のように表わされる．〃→Ｏのときは

Qfo)＋C‘』0)＝27rα＋C‘』0)＝０

を満足するαが零揚力角αo(0）であるから
-１

α‘‘''=-÷にI/跨週m(拙’（肌3）

である．（2.7.2）と（2.7.3）の比を作り，それをＣＯ

の記号で表わすと 図１７画とどとの関係

α紙liMj議欝ｗ
（2.7.4）

である．このＣＯが零揚力角の干渉係数である．この

式を見れば明らかなように，矢高形状が同一関数形の

翼型系列では，ＣＯは矢高比には無関係で，〃だけの

関数となる．

２．８循環密度

（2.5.16)のｇ(ど）を(2.6.9)に従って，αと９２(ど）

の二つに分けると

となる．これを（2.8.1）と対比させてみると，自由

境界があるときは，見掛上，迎角は，幾何学的迎角よ

り２６だけ減少しているように受取れる．これは２．６

節の解析とは矛盾するわけであるから，（2.8.1）と

(2.8.3）とは，外見上，似ているというだけで，第１

項，第２項の分け方は，数学的にも，物理的にも，相

似のものではない．そのことは図17に示す与とｇの

関係を見ると，多少理解できるだろう．ど座標で，前

後対称の矢高曲線は，ｇ座標では，矢高の最大位置

がｇの負の側（前縁側）に移って，前後非対称な関

数となる．このような場合，（2.8.2）の第２項には

1/TI二l訂7ｒＴＦ罰一のような前縁に特異点をもつ関数

は含まれないが，（2.8.3）では，第１項だけでなく，

第２項にも，１/、二宮所'千動のような前縁に特異

字=2(α-号C‘),/霊

h=0.7

卯
、
印
、
”
、
“

3６

h=０６

h二O5

h=“

h=O3

h=O2
h室０，１

⑧１００
ｕ」

９．０

と書かれる．同様に，（2.5.9）のｇ(豆）もαと

92（９）に分けると，（2.8.1）と同形の式が得られるこ

とは容易に理解できるだろう．結果のみ記すと

h＝1.0

h臣０９

,/馬写=2(α-A）

-号I/馬ハ/鴎雪男咽’
h=０８

（2.8.2）

である．この式のＡに（2.6.6）を代入すると
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点をもつ関数が内在する．したがって，γとγ(0）とで，

前縁に特異点のある関数とそうでないもので，互いに

対応するものに分ける操作は単純なことではすまされ

ない．まして，実験結果を上記のように分類すること

は一層むつかしい．よって，循環密度については，干

渉係数のような関数は考えないことにする．

γに対する境界影響の様子を知る意味では

&⑤辱一,将結
｝/１番一

．｝/害
(2.8.4）

の関数は多少役に立つ．この関数は，ど＝±１で不定

になるので，そこでは極限値をとる．すなわち

Ｅ,(-')=I/語冥凸(1)=I/響-…
（2.8.5）

である．Ｅ,(さ）の値を図18に示す．

２．９速度関数

一様流の速度に対する，翼表面流速の比率を速度関

数という．線型理論では，ｙ＝Ｏにおける工軸方向の

流速をもって，翼表面流速に当てることができる．そ

れをｚ０とすると，線型理論の速度関数は

’診=1+衿（2.9J）
である．ただし，郷土は翼上下面の鄭軸方向撹乱流速

であって，（2.3.9）を苑で微分すると得られる．す

なわち

灘舎=狸綴=賜余に｡γいゑ胴,慨F岬"+縦‘州)息(謝聯多〃

である．第１項のれ＝Ｏの部分は，互いに消し合って，

０になる．〃＝０では，邦'＝〃の近傍の積分が残るが，

(2.4.7）の運算と同じで，±γ(苑)/２となる．また，

第２項は（2.3.2）と同じになる．よって

“傘=±li+÷虻．‘(蕊Ⅲ)cosechZ2QデＱ－〃
（2.9.3）

のように表わされる．（2.4.10）を使うと，ぴ(妬'）は既

知関数Ｕか/伽で置き変えることができるから

労='±告Jろ

十部！舟cosech癒伽(￥'） dど’

（2.9.4）

と書かれる．

ここで，

〃＝(〃十一〃_)/２，〃＝("+＋〃_)/２（2.9.5）

と書くと，（2.9.3）より

〃＝γ/２ （2.9.6）

”=響仏努cosech油(苧')階′（2帥）

である．

(2.9.2）

ｚ(）土に対する境界干渉のうち，翼のそりと迎角に由

来するγについては，前節で述べたので，翼厚にか

かわる第３項，つまり〃だけを取上げる．〃→０すな

わち，ノ→｡。では，（2.9.2）の第２項において，〃＝Ｏ

以外の項は消失するので，〃＝０の項をもって，〃＝０

における〃とすることができる．それを〃(0）とする

と

”‘･'=呈仏妥童,ｄど′（2川

である．〃と〃(0）の比をＴＯ(さ）の記号で表わし，

それを翼厚の干渉係数とすると

Ⅷ峠苦鍔察'〃
(2.9.9）

である．

ＴＯ(喜）は翼厚の分布関数が同一の翼型系列ならば，

最大翼厚の比率には関係しない．最近の翼型では，翼

厚の分布形はほぼ定まっているので，代表的な二三種

類のものについて，ＴＯ(ど）を計算しておけば，実用上

はそれですまされるだろう．ただ，〃，〃(0）ともに，

翼後縁の近くで符号の変る処があり，しかも，その位

置が〃と〃(0）とで多少異なるので，その附近で，



γ2(0)(ど)－
－－－－-－－
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(2.10.3）

TO(さ）の値に大きな変動が現われる．したがって，こ

の表現には不具合なところがあるが，ＴＯ(さ）は，その

他の処では翼弦方向にあまり変化しない関数であるか

ら，Ｔｏ(さ)＝const．とみなして，”土の計算をしても，

大きな誤差とはならないだろう．

速度処にRiegels＆Wittich'')の変換をほどこす

と，翼厚に対し，さらに精度のよい速度関数が得られ

る．それを９土とすると，それによる速度関数は

のように書く．ただし，Ｅ,(ど'）は（2.8.4）に示す関

数である．この式の積分変数を，ど'＝ｃｏｓ６′によって，

6′に変えると

割;('+ＣＭ)淵〃１
－
崎

ＣＯ (2.10.2）

咋走篭鴬

÷l;('+cos")g剛('Ⅷ

となる．ただし，９２(〃)＝92(ｃｏｓ６')，Ｅ,(6')＝

E,(cos6')である．Ｅ,(〃)は，β＝０，元で不定になるが，

(2.8.5）に示した極限値をとる．９２(β'）には特異性が

ないものとすると，（2.10.2）の積分は，Simpson法

則，または台形法則によって，直接計算することがで

きる．

ｉｉ循環密度の計算法（ルー０の場合）

（2.8.1）の第２項をγ2(0)(さ）の記号で表わすこと

にし

９土一 Ｚ(ｿ土

ＵＵ１/1千(の王7'”２
(2.9.10）

である．

速度関数と圧力関数の関係は

Cp＝１－嘘/ぴ (2.9.11）

である．ここでは線型理論の範囲内を扱うので，嘘

の中の，郷，〃についての２次以上の項は省略しても

大差ないが，ただ，前縁近傍だけは，これを計算する

のがよいとされている． 号I/需曲/雷智贈

3８

γ2(0)(ｃｏｓ６）

２．１０数値計算法

前節までに導いた表示式の多くは，Cauchyの主値

をとる特異積分で表わされているので，直接の数値積

分では，値が求めにくい．よって，本節では，それら

の数値計算式をまとめて示しておく．

ｉ零揚力角の干渉係数

（2.7.4）のＣＯの式を

と置く．（2.8.1）の第１項はそのままで値が得られる

から，循環密度の数値計算法としては，（2.10.3）の

数値積分が精度よくできればよいわけである．このこ

とは，〃共Ｏの場合の（2.8.3）についても同様である．

（2.10.3）は特異積分であるから，少し工夫が必要で

ある．

（2.10.3）で，変数ど'，与を

ど'＝ｃｏｓ６'，ど＝cｏｓ６（2.10.4）

と置いて，β''６に変えると

ワ
ニ
元

(2.10.1）

(2.10.5）

となる．以下では，簡単のため，γ2(0)(ｃｏｓ６)，９２(ｃｏｓ６）を単に，γ2(0)(6)，９２（６）と書くことにする．

９２(6）は翼の前後縁,つまりβ＝元，β＝Ｏで有限値をとるので，これをFourier級数で表わすには，余弦級法が

よい．それで，最小二乗法による近似式を用いて

&㈹一六嵩捌伽昌…"｜ただし，ル，〃＝０，沈十１のとき，ｅＡ,"＝1/２

虎，〃＝０，加十１のとき，ｅＡ,似＝１

と置き，（2.10.5）に代入して，０’の積分を行う．

（2.5.6）の公式を使うと

ひ I/吾需』.;山:芸灘:;具必〃



で定義される関数を用いると，（2.10.13）のγ２は，どの関数として

半=一÷恥)I/霊ｆｉ/露L(畠皇誉幽礁
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(2.10.15）

÷淵ｗ"皇は需血脇匡:｝
であるから，（2.10.5）は

型血=-4-笛｡,‘g,(伽僧…鮒バ､"+÷,/I卜三雲二:｝ひ７〃＋１脚二０

となる．いま，βﾉ』およびβを

’縦=7舞ｒ’='ツー似工一脚十１

とすれば

急…肌-(詳而鵜而岬ツー〃

の公式があるから，（2.10.8）は

3９

のように書く．ここで

(2.10.7）

一
り

牒
罰

，
″
一
⑧

元
－
１

。
Ｅ

胸
一
階

ｆ
Ｊ

と
う
一
亘

将
屑

削多
言

〃
し

／１＋ど’

'''二写

(2.10.8）

(2.10.13）半=-÷I鵠仏

(2.10.9）

／1＋ｇ'
１/’二Z宮〉

である．これは，（2.10.3）と全く同形で，変数がどよりｇに変っているだけのものであるが，この式にもむつ

かしさがある．仮に豆'＝ｃｏｓ６'と置いて，ｉｉで行ったのと同じ計算法を用いたとすると，図17から明らかなように，

β'の［０，元］区間での等分割点は，ど軸上では，どくＯで非常に疎に，それに反してど＞０の側で非常に密になる．

したがって，分割数をかなり多くとっても，〃の大きいところでは，収束値が得にくいことになる．そこで，少し

形が悪くなるけれども，任意標点法'2)を採用する．

（2.10.12）を

(2.10.10）

－－耐昌州’,‘)と(壱')…｡｡s幾s＆+雨i三丁,/芸器:網捌伽（川'１）
γ2(o)(仇）一４’"+１

Ｕ

と書かれる．γ2(0)(＆)/Ｕの値は，この式を計算すれば得られる．これは使い易い式であるが，欠点もある・第１項

の演算子が交互に０となるので，９２(6)の関数形によっては，収束の悪い場合が生じる．

ｉｉｉ循環密度の計算法（雌０の場合）

ｉｉでも述べたように，（2.8.3）の数値計算としては，第２項の数値積分法だけを考えればすむ．それをγ2/Ｕの

記号で表わすと

(2.10.14）

蕊戸籍,/蕗響‘嘗′

、
空
一
元 i/悪ハ/鵠著留胸γ2(豆）

Ｕ
(2.10.12）
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(2.10.22）

と書かれる．言'→±１でＥ,(ど'）が有限確定値となることは，（2.8.5）に示す通りである．また，ど'→さでは

鯉諾=鳥L,_:=念式=等警‘-…（川'6）

y＝/oy＊

であるから，

１

Ｌ(さ’ど)＝フヮI画一 （2.10.17）

となり，ここにも特異性はない．したがって，Ｌ(さ，ど'）は，ど'の［－１，１］の区間で特異点をもたない，連続関
数である．

（2.10.15）を，（2.10.4）によって，β’の積分に変えると

’f芋=-;芸&(')１／ｆ二窯＃ず;('+c雫妾路劣幽〃 （2,10.18）

と書かれる．ここでも，（2.10.5）の場合にことわったように，γ2(ｃｏｓ６）等をβの関数として，簡単にγ2（６）と
書いている．以下でもこの記法を用いる．

Ｌ(６，６')92(β'）を６'の関数として，（2.10.6）の近似式で置き変え，（2.10.18）に代入して，６′の積分を行う．
以下，（2.10.7)～(2.10.11）までの計算と同じことを行うと，結局

半=☆E仙愚倉蝋肌４)州１－(壱')…｡｡s幾s仇
川･卜１

＋両論E伽i/f二謡嵩Ⅷ伽,('職）（川'9）

と書く．一般に，ｄｙ*/血･ｓｉｎ６′は前縁近傍で，複雑

に変化する関数になるので，（2.10.24）の数値計算に

(2.10.23）

億一要
イ
ー
一
元

一
一

桝
一
Ｕ

ｓｉｎ６′

ｃｏｓ６－ｃｏｓ６，．６' (2.10.24）

の関数〃(虹）を導入する．〃(郡）は←Ｏを含む範

囲で連続関数である．（2.10.20）を（2.9.9）の分子の

cosech{元"(さ－さ')/2｝に適用すると

ﾊー叶欝緊竺
（2.10.21）

と書かれる．最大翼厚の翼弦長に対する比をノ０の記

号で表わし

が得られる．γ2/Ｕの計算には，この式を用いるとよ

い．

ｉｖ翼厚干渉係数

（2.9.9）の翼厚干渉係数は，その分子，分母ともに，

特異積分であり，しかも，一般に〃/伽は前縁に特

異性がある．そのままでは計算できないから，特異性

を分離しておいて，数値積分を行うようにする．

cosech妬は，妬＝０に１位の極をもつので

と置くと，ｙ＊は最大翼厚が翼弦長と同じ値の対称翼

上面のｙ座標に対応する．（2.10.21）の,を,(2.10.

22）のノ0y＊で置き変え，嘗，誉′を（2.10.4）によっ

て６，０′に変えると

胴繋獣芸

〃("，β')＝Ｈ{元"(ｃｏｓ６－ｃｏｓ６')/2｝

である．（2.10.23）の第２項，分子の被積分関数には

特異性が無いから，この式の数値積分の計算は，Ｓｉｍ‐

psonの法則を普通に適用するだけですまされる．問

題は分母の数値計算法にある．この項は，（2.9.8）の

"(0)/Ｕで，翼厚が翼弦長と等しい翼のものに該当す

る．それを〃(o)*/〔ノで表わすことにし

〃(躯)＝cosech灘一」‐
兜

と書かれる．ただし

(2.10.20）
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Iま工夫を要する．精度よい方法を模索するより，古典

にはなるが，実績のある守屋の方法'3)'4)をとるのが得

策である．

ｙ*/ｃは前後縁で０になるので，βのFourier正弦

級数で表わし

』竺幽＝量6"sin"β
Ｃ〃＝１

と置く～係数６”は

‘鰯=美I;遊雲2sin脇"〃

で与えられる．これを用いると

｡y*一心*/ｃ一心*/ｃ〃′
伽伽/ｃ〃’ｄど′

－ｓi丑"菖肋蝿cos'‘'’

(2.10.25）

(2.10.26）

(2.10.27）

と書かれる．それを（2.10.24）に代入し，（2.5.6）を

使って，β′の積分を行うと，〃(0)*/Ｕの計算式として

一＝別":Ｗ
〃(o)＊。ｏ

Ｕ〃＝１
(2.10.28）

が得られる．６”は（2.10.26）を，台形法則を使って，

数値積分して求める．分割数が32以上ならば，精度と

して充分である．β＝０，元のときは，（2.10.28）は

lim型畦＝量脚”
8→ｏＵ，‘＝１

，ｉｍ狸控＝一量(－')""26”
0-.癒Ｕ，‘＝１ Ｉ(2.10.29）

によって計算する．

図19はＮＡＣＡ１６の翼厚干渉係数を上記の方法によ

って計算した値である．その図には，前後縁の近くの

値が示してない．その理由は，前縁近傍で〃(0）の計

算値の収束が悪いこと，後縁近くでは，〃(0）が０にな

る処があり，ＴＯの明確な値が存在しないこと，によ

る．〃(0)＝０が存在することは，翼厚の干渉係数とし

て，（2.9.9）の形の式をとることの一つの難点である

が，反面この式は翼厚に対する境界干渉を拡大して表

わす利点がある．速度関数の中で〃/Ｕのしめる割合

は小さく，また喜の全域で，ＴＯがほぼ一定で，１．０

に近いから，Ｔｏを，ど＝０における値で代表させても，

大きな誤りはないだろう．

－１．０ 0.0

nｕ

3Ｃ

と
、

１．０

図１９翼厚の干渉係数

３実験と理論の比較

本章では，第１章の試験結果を第２章の理論による

数値計算の結果と比較し，現象の仕組みを模索する．

そして，境界干渉に対する，一つの補正法を提案する・

先づ，以下の記述の便宜のため，流体粘性が翼の揚

力特性に及ぼす影響として知られているものをまとめ

て記載しておく．翼型理論の基本では，境界層の厚さ

および剥離は，計算の中に入れない．したがって，理

論と実験との食い違いの原因は，主として境界層の発

達と剥離にあるが，ポテンシャル流理論の流体モデル

の感覚で，現象を整理すると，次の３つに分けること

ができる．

（ａ)，迎角が増すに従って，翼上面で圧力は，後縁

に向って急上昇するので，境界層が急速に発達，層流

より乱流に，遷移し，さらに後縁附近で剥離するなど

して，Kuttaの流出条件の満足され方が鈍る．従来，

無限流体中の揚力傾斜を，実用では，理論値２元に，

実験値ルαを乗じて

、ICL(0)/㎡α＝2元ﾙα(たα＜1）（３．１）

のように表わして来た．図20(ａ）は,この流れの模様

を図に描いたものである．

（ｂ)，前縁半径の小さい翼が迎角をもったとき，前

縁で，一旦剥離した届流境界層が，再び翼表面に付着

して，後縁から滑らかに流れ去る，という現象が知ら

れている．この流れの形は，図20(ｂ）に示すように，

水中翼の前縁に部分キャビテーションが生じたときの

流れと相似であって，その実験および理論解析の結

果'5)からも推定できるように
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0５

αＣｌ(0)/血＝2元冷b(んb＞1） が見掛上の翼型矢高を大きくしたことに由来する．

３．１場力

ｉ場力傾斜

回11-1～11-3および図13-1～13-8のＣｚ～α曲線の

直線部分で，dCZ/血を図式に計測する．ただし，α

はradianで測る．それを２元で割ったものが，理論

における揚力傾斜の干渉係数に対応する．すなわち

(３．２）

である．しかし，この現象は，該当迎角範囲が狭いの

と，（ａ）の現象と共存するので，翼特性，特に揚力

に及ぼす影響が顕著に現われる場合は少い、

図12-2で，α＝－３．，α＝－６．における，翼下面の

前縁近傍の圧力を見ると，前者では，前縁に近づくに

従って負の無限大に向うのに対し，後者では，頭がつ

ぶれて，一定値に並んでいる．これは，負迎角で上記

現象が生じていることを示す一実例である． 伽z/αα＝ＫＯ＊
２元

(3.1.1）

へ

である．これを理論値と比較したものが，図21-1～

20-3に示してある．翼厚比３％のものでは，実験値と

理論値は完全に一致していると云える（図21-1参照)．

しかし，翼厚比が７％，１１％と厚さが増すに従って，

実験値は理論値より小さくなる．これは（ａ）の現象

０

ＺＺＺＺ室誌

(α）

0.5

参豊垂＝

以上，（ａ),（ｂ）の現象の現われる度合いは，大づ

かみには，一様流と翼表面とのなす角度によって判定

することができる．すなわち，図20(ａ）のβｒが大

きい程，（ａ）の現象は顕著になる．また，図20(ｂ）

のβＬが，ある大きさに達すると，（ｂ）の現象が生

じる．

（ｃ)，これは図20（ｃ）に示す流れで，現象として

は，（ｂ）と同じであるが，負迎角の場合である，薄

い翼で，矢高が大きいとき，前縁では，βＬがある値

に達し，（ｂ）が生じているのに，後縁では，βｒが負

か，正でもその値が小さくて，（ａ）の現象があまり

顕著でない，つまり負の迎角で，（ｂ）の現象だけが

存在する場合と考えればわかりやすい．

（ｂ),（ｃ）の現象で，前縁近傍の剥離による死水域

部分が揚力特性に与える効果のおおよその見当は，見

掛上，死水域部分だけ翼型がふくらんだ場合を想定す

ればよい．（3.2）で，たb＞１となるのは，死水域部分

船舶技研資料による
Ｕ

(ｂ）

一ず一、固体壁

“''灘
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図2１－２揚力の千渉係数
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の現われで，翼厚が増すとβＴが大きくなることに由

来する．よって

9淵gﾏ実験値理論値
０ ０ １ ｏ －

ＯＯ３△一一一一

，＃

“
篭

つ 一

００５口

'０

;-1.oh1m休砿 船舶技研資料）
○
△
ロ

５

℃
）
ざ

◎

当二

i三三三三0５
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ｈ

図22-1零場力角

（ＴＨＩＣＫＮＥＳＳＲＡＴＩＯＯ’０３）

０

図2１－３

０５１０

ｈ

場力の千渉係数

(ＴＨＩＣＫＮＥＳＳＲＡＴＩＯＯ,１１）

9淵:R実験値理論値
０ ． ０ １ ｏ

０．０３△

のように表わすのがよいだろう．ただし，ＫＯは（2.

6.14）で与えた関数，そして，ことわるまでもなく，

Kb*＝たＫｂである．

ｉｉ零揚力角

零揚力角の実験値と理論値の比較を図22-1～22-3に

示す．迎角計測の誤差の平均値を０．５｡としても，翼厚

比３％では，実験値は理論値より低く，翼厚比７％で

は，両者はほぼ一致し，翼厚比11％では，実験値が理

論値より高めに出ていることは明らかである．船舶技

研の資料より得た値を〃＝０の位置に記入した．この

資料は，固体壁境界で，〃＝０．２９の状態におけるもの

であるから，厳密な意味では，理論値との比較になら

ないが，全般に，実験値と理論値はほぼ一致している

と見てよいだろう．この翼模型は十数年前に製作され

たものであるから，経年歪が現われたか否かを検査し

てみた．製作時の翼表面の許容寸法誤差は0.2ｍｍと

されたが，現在でも，誤差は0.5ｍｍ以内にあること

が確かめられた．したがって，上記の実験と理論の食

い違いは翼模型に原因するものではない．また，圧力

測定点の間の圧力は全くの推定で，全体の圧力曲線を

描くので，それを積分して求めたｃｚには，誤差が入

りがちである．しかし，この誤差はrandomのもので

あるから，特に考慮に入れる必要はない．したがって，

実験と理論の比較における上記の傾向は，流体現象そ

のものと判断してよい．

］.【」

4３

糊語R実験値
０ ０ １ ｏ

ＯＯ３△

理論値

粘性影響によって，零揚力角の実験値が理論値から

離れていく有様は，前項で述べた（ａ）および（ｃ）

の現象の現われ方で説明することができる．（ａ）の

現象によって，Ｃｚ１は（3.1.2）のように表わされる．

このとき，零揚力角α０の表示式（２７．２）の分母の

KOはたＫＯに変ることになるので，絶対値で云うと，

αｏの実験値は理論値より大きくなる．翼厚比が大き

い程，たが小さくなるので，この傾向は著しいはずで，

それを図22-3に見ることができる．

（ｃ）の現象が生じると，翼下面がふくらんだのと

同等で，見掛上の矢高が減少し，零揚力角の絶対値は

減少する．翼厚比が小さく，矢高が大きい程，βＬは

(3.1.2）Cz,＝2旅Ｋｂａ
Ｊ ｂ Ｏ Ｅ

ｈ

力

ＲＡＴＩＯ

角

0.07）
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大きくなるので（図20(ｃ）参照)，この効果は顕著に

なるはずで，それは図22-1に見られる．図22-2は翼厚

比が中間のもので（７％)，上記２つの効果が均等に

生じ，理論値との食い違いを相殺して，実験と理論が

近い値に落着いたということであろう．船舶技研の資

料に対しては，検討の余地が残されたことになるが，

これは次回の研究（固体壁境界に関するもの）にゆだ

ねることにしたい．

以上の考察は，定量的な判定のできない，単なる推

測である．論理として完備したものに仕上げるには，

定量的推定が必要である．それには，境界層の剥離し

た場合の外部領域のポテンシャル流の理論，つまり水

中翼のcavityflowの理論15)を使えばよいと思われる

が，そこまで手を広げると，迷路に入りかねない．そ

れらは別種の問題として，本論からは除外した方がよ

いように思う．

３．２圧力差

前節に示したように，揚力傾斜，零揚力角共に，実

験値と理論値の間に多少の食い違いがある．したがっ

て，翼の同じ姿勢に対して，圧力差の実験値と理論値

を比較したのでは，単に，その差異を強調するだけの

効果しかない．翼の周囲の流れは，一様流の速度と，

翼周りの全循環の強さによって定まることは，２次元

ポテンシャル流の翼理論が教えるところである．よっ

て，Pinkertonの提案16)に従い，翼の周囲の流れの，

実験値と理論値の比較は，全循環，つまり揚力が等し

いところで行う．

図23-1～23-3は上記のようにして，実験値と理論値

－１ ］ソ 一孟一話拝三層三ﾐ畠＝

図23-1循環密度の実験と理論の比較

（ModelＮｏ．４）

ユ伝

－１

JIp品４０【

頚限坪内補11ｔ

図23-2循環密度の実験と理論の比較

（ModelＮｏ．５）

巨一jili、
－１． L】５、１１

。'隅４００

顎胆理論脈

α＝０､‘

図23-3循環密度の実験と理論の比較

（ModelＮｏ．６）

を比較したものの一例である．ここに例示した資料の

翼系列は，翼厚が中間にあり，揚力傾斜，零揚力角と

もに実験値と理論値が近いので，揚力が同一のところ

では，姿勢もかなり近く，両者の比較に無理の入る余

地が少い、理論は実験とほぼ一致していると見てよい

だろう．後縁近傍での，実験値と理論値の食い違いは，

迎角が増加する程，また矢高比が増す程増加している．

ここにも，βz,が大きい処で，（ａ）の現象が顕著にな

ることの一例を見ることができる．

３．３圧力分布

図24は，揚力の同じ処で，翼表面の圧力分布の実験

値と理論値を比較して示したものであるが，全般とし

て，両者はよく一致している．したがって，翼厚に依

存する圧力，つまり吹出しの強さびによって表わさ

れる項は，矢高，迎角に依存する圧力，つまり循環密
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図2４

γ』《｡'*=通うγ製十手Ｕ
(3.4.1）

が成立つと考えてよい．これが，循環密度に対する，

境界影響の補正式である．上式の右辺第１項は粘性影

響を表わす．

まだ，α4(o)＊が不明である．そこで，次にα4(0）と

α烈(0)＊の差４α(0）の推定法を考える．

〃＝０およびルー６のとき，４αによる揚力の変分

４Ｃｚは

４ＣＺ(0)＝2元４α(o） （3.4.2）

４ＣＺ＝2元Ｋｏ４α （3.4.3）

で与えられる．４Cz(0)，４CZを粘性影響によって減少

する揚力の変化分とすると，迎角がα』(0）とα釦とで

は流れが相似であるから，

４Ｃｚ(0)＝４Ｃｚ （3.4.4）

●

－０．５

●完

●
L・Ｅ ＴＥ．

0.0

~面0:5~｡、ﾖ、Ｉ
吹口幅４００ｍｍ
迎 角６．

実験値理論値
上面下面
●。－

０

4５

図２５無限流体中の揚力推定法

、 C Ｋ Ｏ ． △ ［

翼表面圧力分布の実験と理論の比較

(ModelＮｏ．４）

度γによって表わされる頃のような著しい粘性影響

はほとんど受けないと判断してよい．

３．４風洞境界干渉の補正法

翼型特性に及ぼす粘性影響は，理論計算だけでは，

解明できない．翼型風洞試験の目的の多くは，それを

調べる点にあるので，翼型特性の中で，粘性影響の顕

著なものに対し，風洞境界の影響を，どうしたら補正

できるかを考えてみる．

前節までの考察で，粘性影響の著しいのは圧力差で

あり，また境界影響の著しいのもそれであることが判

明したので，補正の対象を圧力差と揚力に限度定する．

翼厚に基づく翼表面の流速に対する境界影響が極め

て少いことより類推すると，翼表面の境界層の流れ，

および剥離流の形状そのものは，風洞境界の直接の影

響を受けないと仮定してもよいだろう．これを前提に

して，循環密度γおよびｃｚ～α曲線の補正法を考え

てみる．〃＝６で，迎角がα覧のときの揚力係数，循

環密度の実験値を，それぞれＣ樋，γji/Ｕとする．ま

た，境界幅が，〃＝６，〃＝０の両方の状態で，揚力係

数の理論値がＣ樋になる理論の迎角をα』，α4(o）と

し（図25参照)，そのα４，α4(0）における循環密度の

理論値を，それぞれγ4/αγ熱(o)/Ｕとする．すでに

示したように，γ4/Ｕとγ#/Ｕはよく一致する（図

23-1～23-3参照)．図26はγ4/γ4《0）を示したものであ

るが，全般的に１に近い．したがって，境界幅が翼弦

長の２倍以上ならば，浦，γ４，γ4(o）のポテンシャル

流の場は相似に近いと考えてよく，域とα4(0)＊の状

態では，粘性影響は，ほぼ同じ形で現われると判断し

ても大過ないだろう．よって，〃＝０，α4(0)＊のときの

循環密度をγ(o)*/Ｕとすると

－１．０－０．５００．５１．０

陽

図 ２ ６

(γA(o）はＣＡＭＢＥＲＲＡＴＩＯＯ､03,α＝２．

におけるものである.）

１
国
ロ

ｈ＝０．２

h＝０．４

h画０．６

６
４
２

０

０

０

、
い
小
＆

一
煙
、
、
、
１
１
６

、
、

一
一
、



4６ 鹿児島大学工学部研究報告第23号（1981）

としてよい．（3.4.4）に（3.4.2)，（3.4.3）を代入す

ると

4α(0)＝Ｋｂ４ａ (3.4.5）

が得られる．４αが実験と理論の比較から求められる

から，この式によって，〃＝Ｏのときの４α(0）を計算

することができる．しかし，４α(0）は，このようにし

て求めなくても，既存の実験資料を使えば，かなり正

確な推測値が得られる．上記方法は，当該実験の精度

検定に使えばよいだろう．なお,〃＜０．２ではγ4/γ4(0）

＝，であるから，補正の必要はなく，同じ揚力のγを

γ(o）とみなせばすむ．また２．６節の補正法を使っても

よい．

むす び

広範な実験と理論計算によって，風洞測定部が自由

境界の場合の境界影響の現われ方の詳細を調べた．理

論値を物差にして，実験値を整理し，そこから，翼型

特性に及ぼす粘性影響の仕組みを推測してみた．得ら

れた結論は次の通りである．

１．理論値と実験値はよく一致する．

２．自由境界は，翼型特性に及ぼす影響が著しいの

で，これを避けることが望ましい．

３．〃＜０．２ならば，風洞で計測した翼表面の圧力

分布は，それに等しい揚力をもつときの無限流

体中の翼表面のそれに対応すると考えてよい．

４．境界影響を補正する一つの方法を示した．

終りに，貴重な翼模型を大量に貸与された船舶技術

研究所ならびに関係各位に対し感謝の意を表します．
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