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まえがき

開放型の風洞で翼型性能試験を行うと，風洞境界の

影響が大き過ぎて，有用な資料が得られないことがあ

る．これは，境界影響に・よって，負の鏡像が形成され，

吹下しが増大するためである．この鏡像の配列は食違

い角が零の翼列と同等であるから，逆に，大きな翼弦

長の模型を使い，境界影響を利用するようにして実験

すると，翼列の試験をしたのと同じ効果が得られる筈

である．本報告は，そのことを理論と実験により調査

したものである．実験，理論共に流場は２次元流とし，

理論の手法には線型特異点法を採用した．

１．開放型風洞の境界条件

風洞境界上においては圧力は大気圧に等しく，一定

である．したがって，境界面上，翼よりはるか上流と

下流の任意点についてBernoulliの式を比較すると

’｡+÷‘ぴ='｡+告'{(U十")‘+'製｝（'.'）
である．ただし，Ｕは風洞内の一様流の流速，〃,ひは

翼による撹乱流速の釘,ｙ成分とする．

〃,〃はＵに比べて小さいものとして，２次以上の量

を省略すると，（1.1)より

助＝０，ｙ＝＃/２．．…･(1.2）

が得られる．ただし，メは風洞境界の幅，諺軸は，そ

の中心を通り，下流方向に一様流に平行にとるものと

する．流れを渦無しとし，その速度ポテンシャルをの

と書くと，（1.2)より

′号

Ｐ
図１

Ｕ器=Oまたは｡=cons偽,，=‘/2……(1.3）
が得られる．即ち，開放型風洞の境界は流場の等ポテ

ンシャル面である．

２．翼列流場の速度ポテンシャル

速度Ｕの鉱軸方向一様流の中に，一つの薄翼が勿軸

上に置かれているときの撹乱流の速度ポテンシャルの

は

…)=去隙(蓮')"n-m￥〃
……(2.1）

で与えられる．ただし，ノは翼弦長，γは翼を表す渦

層の循環密度とする．

いま，薄翼が，ｙ軸上にｔの距離で等間隔に置かれ
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ている場合を考えることにすると（垂直翼列)，その

速度ポテンシャルのは，（2.1）を翼列の分だけ積承重

ねたもので表わされるから，

．(露,,)=鋪.隙(諺')鰻n-1織血′
……(2.2）

となる．この式から３の/肱を求めると

器=表鰯訓‘γ(鰯')(秀_露,鵠_")珍"′
……(2.3）

である．ここで，ｙ＝#/２と置くと，

器|,｡‘"=一念慨,γ(翻'）

×皇_(霊_霊,)祭弄呈－，)‘/4〃……(24）
である．（2.4）の中の級数

２〃－１

ノー,,里､(ｴーｪ')逐十が(2"－１)2/４ ……(2.5）

では，総和が邦＝一COより〃＝ooまでであるから，〃の

代りに邦十1と置いても，またれの代りに－〃と置いて

も，その値は変りない筈である．したがって

２"＋１……(2.6）ノー,,里｡｡(難一難')2+が(2"+1)2/４

ノー息(露一通,惑鵠,w‘ ……(2.7）

となる．この二つの式は，全く同形で，符号だけが逆

であるから，ノー0である．よって

器|,｡"‘=０……(2.8）
となる．ｙ＝－＃/2の場合は，総和の項が，（2.7)と同

形になるので，（2.8)と同様の結果となる．よって，

y＝±#/2は等ポテンシャル面，つまり開放型風洞の境

界に対応する．したがって，（2.2)は垂直翼列の流場

を表わすと同時に，開放型風洞内の翼の流場にも対応

する．

３．無限遠の流れ，翼面境界条件と積分方

程式

ｉ）無限遠の流れの条件

（2.3）より

’ｉｍ型＝lim〃＝０……(3.,）
ｚ→土｡｡８勿露-.土｡・

となることは明らかである．したがって，無限前およ

び後方では，工軸方向の撹乱流速は存在しない

次に，（2.2)をｙで微分すると

’=器=-制鰯‘γ(鯵'）
。。範一範′

×,,里｡｡(露一鯵,)2+(y_"Z)，血′……(3.2）

である．この式から無限遠方のりを求めて承る・諺一節′

→±COでは，詑一鉱'の代りに釘と書いても変りはない

し，また上式から明らかなように，そこではりはｙに

無関係に一定となるから，ｙ＝0としても同じことにな

る．

皇京十而盲=T:Tcoth寵|麺｜……(3.3）
の公式を用いると，（3.2)より

，諺-=煙.'=聖二参sgn…h露'葱'=±妾
……(3.4）

が得られる．ただし，Ｆは一つの翼の全循環で

’=隙(塗')〃……(3個）
である．即ち，ｙ軸方向の撹乱流速は無限前および後

方では有限で，その絶対値は等しく，符号は前後で逆

になる．

上の二つの結果を総合すると，工軸の正の方向に向

う一様流Ｕの中に垂直翼列が置かれているとき，

６＝tan-'一旦……(3.6）
２ZＵ
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と書くと，無限前方の流れは，Ｕより上方へ（揚力の

働く方向）へ６だけ曲げられ，無限後方では下方へ６

だけ曲げられることになる．

無限遠方Ｑ流れを指定することは，解の確定に必要

な条件である．翼列理論にしろ，風洞境界理論にしろ，

これまで行われた多くは，等角写像法を用いる非線型

理論であるが，両理論それぞれが採用した無限遠の条

件は少し違っている．それを本理論の場に移して云う

と，風洞境界理論では，図３のＷｉを風洞内の一様流

と承なし，これを無限前の流れとして予じめ与えてい

る')．翼列理論でも，かっては同じ様にしたこともあ

るが2)，最近では，無限前および後方の平均流Ｕを与

える理論に統一されている．

以下の翼列理論でも平均流Ｕを与える方法をとる．

そして，ひの方向を勿軸とし，翼を表わす特異点分布

を勿軸に平行な線上に分布させたもので流場を表わす

ことにする．線型理論が適用できる流れの範囲では，

ひとＷiとでは，流れの方向が異なるだけ，絶対値は

等しいと承なしてよい．したがって，基準流れとして，

Ｕをとるか，Ｗｉをとるかの違いは，次に述べる翼面

境界条件のところで，表現上迎角αに６だけの違いが

出るだけのことである．このことは７節の終りで再び

取上げる．

牙

Ｘ
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ii）翼面境界条件

等角写像による方法では，翼面上で法線方向流速が

零になるように解が求められている．これに相当する

翼面境界条件は，翼の前後縁を結ぶ線を毎軸にとり，

翼の平均矢高線のｙ座標をシとすると

勿一USinα+"
……(3.7）１万一Ｕｃｏｓα＋〃

である．翼のそりも迎角も小さい場合は，それらの２

次以上の項は省略しても大差ない，そのとき（3.7)は

U(募一α）＝り(範,0） ……(3.8）

のように簡略化される．これは単独翼の薄翼理論の境

界条件と同じであるが，翼列の場合にも適用できると

考えてよい．たとえば，（2.3)を見ると，ｙ＝０の場合

には，基準翼に対し，上側と下側のそれぞれの翼列に

よる誘導速度のお成分は消し合い，基準翼による認だ

けが残り，単独翼と同じになるからである．（3.8）の

Ｕとして，翼列無限前方と無限後方の流れの平均をと

るものとすると，（3.7)，（3.8)の迎角αはそれに対す

る迎角であるから，普通に用いられる記号α"‘に変え

る必要がある．

iii）積分方程式

（3.8)のり(範,0)は(3.2)でｙ＝０としたものであるか

ら．

』K筈旦L=-9(z)=-制彰‘γ(諺'）
。。エー⑩′

×,,里｡｡(ｚ－ｚ,)2+押血′

である．ただし，ｆはCauchyの主値を意味する．

(3.3）の公式を用い，また§＝2〃/４にﾉ/＃の無次元

量を導入して書き改めると

ｇ(§)=金{当γ(層')coth油(芋)熊′
……(3.9）

となる．翼形状および迎角が与えられれば，ｇ(5)の値

がわかるので，それを与えて循環密度γ(5)を求めたい

ときは，（3.9)をγ(5)に関する積分方程式として，解

かねばならない

４．積分方程式の解析解

数値計算の繁雑さをいとわなければ，積分方程式

(3.9）を数値的に解くのはむつかしいことではない．

しかし，理論の結果を実際問題に適用する際には，そ

の数値計算の結果をいちいち実験結果と対比する繁雑

は避けられない解析解が得られれば，その点が簡潔
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にすまされるばかりでなく，理論の適合性について,．

更に広範の洞察を可能にする．そこに解析解を得る意

義の重要さがある．幸い，解析解を導くことに成功し

たので，以下にそれを示す．

（3.9)の変数を

Ｘ＝g癒愈６，Ｘ'＝e癒鵬′……(4.1）

によって，馬ｒに変えると

。｡‘h油(芋')=多需圭漂='+告
。X〃＝油Xｼ蝿′〃……(4.2）

であるから，（3.9)Ｉｉ

ｇ(‘)=銑『(層')婚'+鈴{:鶏叉壬而〃
……(4.3）

と書かれる．再び，変数ｒを

ｇ'=』旦孟鵠竺,ｇ=x言鍔"……(4.4）
によってｇ'に変えると，（4.3)は

ｇ(国)=缶に,γ(柵'+制ｉｆ砦ﾃ〃
……(4.5）

と書かれる．右辺の第１項もｇの積分に変えておく．

３，=‘扇"孟織""即ち‘憲鵬=S,sinh滅十cosh癒伽
婚'＝-Ｌ・－’

元〃ｇ'＋coth元〃

であるから，

｡ｇ' ……(4.6）

‘(野)=命に』鵠姻'+制二弾咽
……(4.7）

と書かれる．ただし

ルーcoth元"＞１……(4.8）

である．（4.7）の右辺第１項は常数であるから，これ

をＡの記号で表わし

Ａ=☆１２,幾ｔ館勾……(4.9）
と置くと，（4.7)は

ｇ(9)-A=☆隅等‘g′（4．'0）
のように表わされる．

（4.10)の左辺が既知であるとすると，Kuttaの流出

条件を満たす，この積分方程式の解は

芋=-号へ/需剛圭喜旦幾ラム‘g′
……(4.11）

であることが知られているs)．

ｇ'＝cos10''９＝ＣＯ叩……(4.12）

と置き

器:c･釜雲釜,,‘''=-鴇，
（"＝0,1,2,……）……(4.13）

の公式を利用すると

美Ⅳ悪百呈万ｱ"=美{:c･誌器,〃
＝－１ …；（4.14）

となるから，（4.11)より

早=-2A,/房-号へ/幕{if,/悪
×幾吟ｄ園′……(4'5）

が得られる．

（4.15)の右辺を(4.9)のγ/Ｕに代入すると

A=-余Ｍ=喜志姻一制』、/需

×百羊両呈面館Ｍ至芸g(５Ｗ
……(4.16）

となる．右辺第１項の積分を行うため，（4.12)の変数

変換を行い

美I:雨;再"=▽毒=１Ｆル’……(4．'7）
の公式を使うと

美隅吾命姻=士偽舞”

＝-'+等AI:雨;千万"=-,+､/吾
＝－１＋g窟〃……(4.18）

となる．また，（4.14)，（4.18)の結果を使うと

美Ｍ=吾g生『向姻=美赤

×Ｍ吾(茸当アーホ)館=一命
……(4.19）

が得られる．（4.18)，（4.19)を(4.16)に適用して，Ａ

を求めると

止売rr裟感)ｆ,/馨鵠卿
……(4.20）

のように，Ａが既知関数ｇ(g'）の関数として表わされ



が得られる．

〃→０，つまり単独翼に対する揚力および揚力係数を

ＬｏｌＣﾉ｡で表わすと，ＣＩＯ/α＝2元であるから，α卿＝αと

すると，翼列干渉係数Ｋは

Ｋ=去=畠=念tanh等……(M）
となる．即ち，等角写像法で得られている式と一致す

る.4)注）

ｉｉ）任意翼型翼列

（5.7)のγ/Ｕに(4.21)を代入し，（4.18)，（4.19)の

結果を使って，ｇの積分を行うと

4３

５．翼列干渉係数

前節の解を利用して，翼列干渉係数の表示式を求め

て承る．

ｉ）平板翼列

翼列の無限前方および無限後方の流れの平均Ｕに対

する平板翼の迎角をα,,,と書くと

ｇ(5)＝g(9)＝α"，……(5.1）

である.これを(4.21)に代入して，それに対するγ/Ｕ

を求めると

ぎ変え，（4.18)を利用すると

圭隅圭琴赤"=一美Ｍ幸喜
×ず圭方〃='一ｅ-葱' ……(5.3）

のように積分される．これと(4.14)を使うと

帯=2{１－‘露苓署吾‘)},/霊

＝命､/要……(M）
が得られる．

翼列の一つの翼に働く揚力をL，揚力係数をＣ'とし

。,=てi7去耐…価）
のように定義する．（4.24)より

Ｌ=I覇‘“='U胸血
であるから，

Ｃ‘=蝋紗=陪礁……(５６）
である．積分変数６を(4.6)によって，ｇに変えると

ｃ‘=制浮盲義ｄｇ……(息7）
となる．この式のγに(5.4)を代入し，（4.18)を使っ

て，ｇの積分を行うと

る．（4.20)を(4.15)に代入すると

半=一号命へ/需鵬圭喜幾館′

一号へ/需剛圭詫皇暇
……(4.21）

が得られる．右辺は，ｇ(g'）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(3.9)の解析解であ

る．

翼面上の圧力をp，翼面に沿う流速を”とし，翼の

上下面のそれらを，〃，ノの脚符で区別して表わすこと

にして，Bemoulliの式を用いると

’卿十会伽幽2='‘+会''"‘’
である．よって，翼上下面の圧力差△ｐは

△p=，‘-A=号("鯵十"‘)("必-"!)……(422）
となる．

（"創十"！)/2＝Uう”,‘一z(ﾉ,＝γ……(4.23）

と承なしてよいから，（4.22)より

△'＝ｌ０Ｕ７

が得られる．圧力差を（1/2)pぴで割って，係数を作

ると

△'－２γ．….．(4.24）
（1/2)ｌ０Ｕ２Ｕ

である．したがって，（4.21)の右辺を２倍したものが

翼面上の圧力差の係数である．

１
－
州

侭隅
群

周
儒

一
電

澗
一
ひ

……(5.2）

である．上式の右辺第１項の積分は，ｇ'を一ｇ'で置

c‘=4命鵬示謡二等g(馬僻

油
－
２

４
万両

４
－
″

ｑ
雨

･･･…(5.8）
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c‘=＊』了皇:馬ｆ,/露畿胆′

注）文献4)のこの部分には誤植がある

となる．（4.6)によって，５'の積分に変えると



4４ 鹿児島大学工学部研究報告第２２号（1980）

……(5.10）

となる．単独翼のときは，〃→0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，

ｃ,｡=2Ｍ圭書g(柵……(剛）
となる．これは従来得られている結果である．

（5.10)と(5.11)の比をとったものが干渉係数という

ことになるが，それでは翼の形状，迎角の両方の関数

となって，表現が複雑になる．そこで，ｇ(6)を,(3.8）

のように，矢高線形状と迎角に分けてしまう．

ｇ,＝α，９２(5)＝-.9/”，ｇ(5)＝9,＋92(6)

……(5.12）

と書き，それぞれのｇ(6)に対応する翼列と単独翼の

揚力係数をＣ',，Ｑ２およびＣ'0,,Ｃ,０２の記号で表わし

q‘=4丁窒蒜舶云:三筈壁(柵
……(5.13）

Ｃ,鴫=2Ｍ圭喜g鰯(鳴僻…い）
と書くことにすると

ｑ'＝ｑ－ｑ２，ｑｏ,＝Cio-CIo2……(5.15）

である．Ｃ''/ｑｏ１は平板の場合に求めたもので，（5.9）

に等しい

Ｑ２をそのまま算出するより，単独翼薄翼理論にな

らって，この揚力を打消す迎角，つまり零揚力角を導

入する方が，実験資料と比べるのに具合がよい(5.8）

がｑ,の表示式であるから，それを用いて，Ｃ',＋Ｑ２＝

Ｃｌ＝０を満足する迎角α,,,｡を求めると

α噸｡=-会響Ⅳ票要g'(嘗僻
……(5.16）

となる．これが翼列の零揚力角の表示式である．ただ

し，Ｋは平板翼列の干渉係数である．

６．模型実験5）

風洞内に設置された翼模型の圧力分布測定が，本実

験の主題である．模型試験に使用した風洞は，角型吹

出口(500×500mm）の噴流型(風速範囲10～30m/sec）

である．

ｉ）装置および実験方法

流れを２次元的にするため，測定部両側に平板を置

き，その間の吹出口中心線を含む水平面上に，翼模型

＝毒

(α》側面回

(b）￥孟回

図５

図６NACA-16(搬器職協10::器)断面形
（注：数字の付いた処が圧力測定位置）

を設置した(図５参照)・使用翼模型の平面形は250ｍｍ

(弦長)×500ｍｍ(翼幅)の矩形翼である．翼型はNACA

-16で，翼厚比7％,，最大矢高比3％のものである．

翼幅中央に，翼弦に沿って，径0.5mmの圧力測定孔が，

上下面に各８個設けてある．翼型形状および圧力測定

孔位置を図６に示す．風洞境界幅の影響を調べるため，

吹口内に案内板を設け，吹口幅を400mm，300ｍｍに

した場合の測定が行えるようにした．圧力測定にはケ

ッチンケン型マノメターを使用し，風速は２５～30ｍ／

seｃの範囲で風速の安定したところを選んだ．

ｉｉ）実験結果

風洞は噴流型であるから，風洞境界は下流に向って

開く筈である．その性質を知っておくため，糸の動き

で，風洞境界の概略の位置を測定した．その結果を図

７に示す．また，風洞内の圧力勾配を承るため，中心

線に沿って下流方向に圧力測定を行った．その結果が

図８である．噴流境界の開きおよび圧力勾配がこの程
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７．実験と理論との比較

ｉ）零揚力角

実験値を見る前に，零揚力角の理論値を求めておく．

先づ，単独翼の零揚力角を計算する．単独翼の薄翼

の積分方程式は

‘(噂)=☆{二鰐礁′……(7．'）
である．NACA-16系の平均矢高線は前後対称の放物

吹口幅

花岡・松下：翼列性能試験に対する開放型風洞の利用法について

度ならば，境界幅の変化の影響を調べる翼型試験とし

ての精度に支障はないように思われる．

翼の迎角を－３｡～15｡の範囲に変えて，圧力分布を

計測した．その一例を図９に示す．この圧力分布を積

分して，揚力係数を求め，迎角に対して点置したのが

図１０である．揚力係数を求めるには，力の直接測定が

精度よい筈であるが，ここでは前記の方法によった．

迎角０．のところで，値が低く出ているのは，再試験の

必要がある．
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線型であるから，矢高だけで揚力をもたせるときの循

環密度γ/Ｕはα,､/正三亭である．これを(7.1)に代入

し，§'＝cos6′によって変数を6'に変えて積分を行う

と

ｇ(6)=号cos8=号層……(7.2）
となる．

シを，り＝２９/ﾉによって無次元量に変えると

－９(2)＝勿/血＝吻/嫌

である．したがって，（7.2)の場合，吻/夫＝一α,f/２

となり，これを§で，－１より§まで積分すると

り(6)＝－α,(§2-1)/４

となる．６＝０に最大矢高位置があるので

りmax＝り(0)＝α,/４

となる．ｅ,り座標では，翼弦長は２であるから，最大

矢高比は

りmax/2＝α,/８……(7.3）

で与えられる．

γ/Ｕがα,、/'二厚のときの揚力係数は，これを(5.6）

に代入して，積分を行えば求められる．即ち

Ｃ‘=a1IWSinⅧ=必……(74）２

である．

一方，迎角変化に基づく揚力係数は，迎角をαとす

ると，２冗αである．したがって

元α,/2＋2元α＝０

を満たす迎角が零揚力角になる．それをα･の記号で表

わすと，上式と(7.3)とより

α0＝－α,/4＝－２(り…/2）……(7.5）

が得られる．以上は周知の計算であるが，翼列の零揚

力角の計算が同じ手順になるので，参考として記載し

た．最大矢高比３％はり…/2＝0.03であるから，その

ときのα0は

αo＝-0.06＝-3.5。……(7.6）

である．

次に，翼列の零揚力角を求めるわけであるが，（5.

16）の解析的積分がむつかしいので，次に示す近似法

によって計算する．

翼列は流れを曲げる性質をもっているので，単独翼

の矢高が変化したもの，というように考える．したが

って，γ/Ｕの分布形は，単独翼の場合と同じに，

α,*､/了二ぞ2であるとする．

coth〃は

ooth錘=÷十芸一芸……,迩圏<が

のようにくき級数に展開される．｜§－８'|＜2であるか

ら，〃＜1ならば，この級数を(3.9)のcoth{元"(５－号'）

/2}に使うことができる．したがって

‘(§)=☆{と駕礁'+器'二γ(§')(信一弧′

一孟淵当γ(ど')(篤-柵′……価）
となる．〃＜1のとき，右辺第３項以下は省略しても大

差ない．γ(6)/Ｕ＝α,*､/I＝写とし，ど'＝cos6'と置いて，

積分を行うと

ｇ(§)=等6+等倉……(7.8）
となる．（7.3）を求めたのと同じように，これから最

大矢高比りmaxを求めると

りmax/2＝α,*/8＋〃2α,*/192……(7.9）

となる．

一方，圧力分布α,*､/'二層画に対応する揚力係数は，

(7.4)のα,の代りにα,*と書いたもので表わされる．迎

角変化に基づく揚力係数は(5.8)で与えられるから，

結局

ｑ,＋Cﾉ2＝2元Kα’’’0＋元α,*/2＝０

により，零揚力角は

α'’’0＝－α,*/(4K）……(7.10）

で計算すればよいことがわる．

（7.9)に17m｡x/2＝0.03を代入してα,*を求め，その値

を(7.10)に入れて計算すれば，翼列の零揚力角α’’’0が

得られる．（7,9)の右辺第２項は，第１項に比べると，

殆んど省略してもよい程度の量であるから，α,＊の代

りにα,の値を使い，それを(7,10)に代入する．結局，

翼列の零揚力角は，単独翼のそれの1/Ｋということに

なる．以上の計算より，翼列の零揚力角の変化は，曲

り流れによる有効矢高の変化によるものよりも，揚力

傾斜の減少に由来するものの方が支配的であることが

わかる．本実験の場合，Ｋの平均として，０．７を使う

とα'’’０＝－５．となり，単独翼のα･＝-3.5。より小さ

くなる．船舶技術研究所の単独翼試験6)では，零揚力

角が理論より約0.3｡小さく，本実験では，それが約1。

大きいということになる．両実験とも，風洞内におけ

る基準風向の測定が精密に行われていないので，この

程度の実験誤差はやむを得ないだろう．

ｉｉ）干渉係数

図10では，単独翼のものと翼列（ここでは差当り本

実験を翼列の実験とよぶ）とで，零揚力角がほぼ同じ

ところにあるので，零揚力角を差引く操作をしないで
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も，この図から，直接干渉係数を求めることができる．

風洞境界の下方への開きを考慮して，図７から，翼の

前縁より’/4弦長に相当する位置の境界幅を読承とり，

それを翼列間隔＃に採用する．

図10の吹口幅ＣＯの実験線に対し，理論値とあるのは，

揚力傾斜の比較のため記入したもので，零揚力角は実

験線のものに合せてある．これを見ると，単独翼では，

失速がかなり早く始まっていて，このままでは干渉係

数を精度よく算出するのがむつかしい．そこで，干渉

係数を求めるのに，次の方法をとる．

（5.8）より，翼列および単独翼の揚力係数は，それ

ぞれ

ｑ=学tanh等,C,｡=伽……(川）
である．ｑとｑＯが等しくなる場合は

芋tanh等=2認α
であるから，これよりα/α",を求めると

急=金蝿nh等=Ｋ……(川）
となり，干渉係数と同じ式になる．したがって，図１０

より，同じＣｌのときのαとα郷を読承とって，その比

を作れば，干渉係数が得れらることになる．ただし，

α，α,"は零揚力角を起点にして読むものとする．この

ようにして求めた干渉係数Ｋの値をｔ/ｊに対して点置

したのが図12である．それを見ると，理論値と実験値

にはかなりの開きがある．

iii）翼列理論と開放型風洞内の翼理論

既に，２節および３節で，翼列と開放型風洞内の翼

とは同じ理論で扱えること，およびそれぞれで一様流

のとり方が異なることを説明した．この違いは，干渉

係数を算出するときの，単独翼の揚力係数Ｃｊ＝2元αに

おけるαの選び方にひびいて来る．両理論の干渉係数

を比較すると

翼列理論………α＝α,,,，Ｋ＝L/L･＝C,/(2冗α,"）

風洞境界理論…α＝α廓十６，

Ｋb＝L/Lo＝ｑ/{2元(α’’’十6)｝

である．ただしＫｂは開放型風洞境界干渉係数である．
ｑが両者で等しいと置くと

Ｋ・茂芸辛冨=Kｂ……(7.13）
の関係が得られる．６は(3.6)で与えられるから，簡単

に，６＝F/(2ｵのと書き，２F/(ﾉU)＝Ｃｌ＝2冗肋,"を６の

中の17に使うと

α"+６－α"+泥伽緬/2＝,+念K/2＝た。
α碗一α加

……(7.14）

となる．結局，ＫとＫｂは，（7.13)によって，互に他

のものに変換されることになる．

図12に，（7.13)，（7.14)を用いて算出したKbと，そ

れの厳密解')とを比較して記載したが，線型理論の精

度のよさがよく理解できると思う．また，同図の実験

値と理論との一致はほぼ満足すべきものである．実験

値に１/ﾙ。を乗じたものが翼列の場合に対応する．当

然のことであるが．これも理論と実験はほぼ同一線上

にある．

結論

狭い範囲の実験および計算であるが，おおよそ次の

ことが云える．

開放型風洞内で行った翼型性能試験において，風洞

境界干渉係数の実験値と理論値はよく一致した．

線型理論の解が厳密解に近いことが理論的，また数

値的に確かめられた．

上記２項目から，開放型風洞における翼型試験の結

果を垂直翼列の特性として利用してもよいという推論

が成立つ．

本研究では，理論と実験が，互に欠ける処を補って，

予期を越える成果がもたらされたが，実験がその主役

を果していることはまぎれもない．実験を担当された

野村俊秀，畠山千尋両氏，それに実験指導の実際に当

られた山下正視氏に感謝の意を表するとともに，翼模

型およびそれの実験結果を貸与された船舶技術研究所

の関係各位に厚くお礼申し上げる．

参考文献

1）友近晋，梅本一;・航研報告14(1939)，185号

2）佐々木達治郎；等角写像の応用，富山房，昭和14年，

ｐ，１０７

３）例えば，近藤次郎；積分方程式の応用，コロナ社，昭和

３４年，ｐ、２１２

４）例えば，谷一郎；流体力学上巻，岩波書店，昭和19年，

ｐ、４４

５）野村俊秀，畠山千尋；鹿児島大学工学部，機械工学科，

昭和54年度卒論

6）菅井和夫；日本造船学会論文集，第128号，昭和45年


