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1.　はじめに

　近年，ヘリコプタはその飛行特性から救急医療，消防

活動，救難救助等への利用が注目され更なる普及が期待

されている。しかし活動の場の拡大は都市部での住民生

活にも多大の影響をおよぼすことになる。特にヘリコプ

タが離発着する都市近郊のヘリポート周辺では，アプ

ローチ形態で翼端渦とブレードの干渉によって発生する

ブレード/渦干渉(BVI)騒音が問題となっている。これ

は，他の騒音に比べて卓越したものであり，ヘリコプタ

利用の場を制限する要因の一つに挙げられる。このよう

な状況からヘリコプタの有効利用を図るに際し，騒音問

題の早期解決が緊急の課題となっている。

　BVI騒音は，ブレード翼端から放出された翼端渦が後
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ABSTRACT
Seven-hole probes are widely used to measure velocity vectors in three-dimensional flow fields because of their
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Basic wind tunnel tests were conducted to measure a wing-tip vortex using a seven-hole probe.

This paper describes a method of measuring velocity vectors with a seven-hole probe and the results of wind

tunnel tests.
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概　　要

　ヘリコプタ騒音のひとつであるブレード/渦干渉（BVI：Blade-Vortex Interaction）騒音の低減化技術を

確立するための前段階として，BVI騒音の強さに関わる重要なパラメータである翼端渦の核径や強さといっ

た基礎データを取得することが必要である。風洞試験ではこれまでに色々な手法により未知なる流れ場に

おける速度ベクトル計測が行われてきた。これらの手法にはそれぞれ一長一短があり，どの手法を用いる

のかは試験目的等に応じて決定していくことが必要となる。そこで本研究では，単純な装置ではあるが比

較的大きな角度を持った流れに対する計測にも有効であると言われている7孔プローブを用いて翼端渦の計

測を試みた。本稿では，7孔プローブの較正と使用方法，併せて風洞試験概要および結果について述べる。
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続のブレードに衝突し，またはそのすぐ近くを通過する

ことによるブレード面上（特に前縁付近）の急激な圧力

変動により発生すると考えられている1)。そしてブレー

ドと渦干渉時の垂直距離，交差角度および渦核の径や強

さが騒音発生に関する重要なパラメータであることが知

られている。これらのパラメータを変化させ，強制的に

干渉現象を作りだし，BVI騒音低減化技術の確立に資す

る基礎的データの取得を目的とした風洞試験が各種実施

されてきた2) 3) 4)。このような風洞試験においては干渉現

象を解明することはもちろんであるが，その前段階とし

て位置付けられる翼端渦特性の理解も必須要件となって

いる。そこで，本研究では上記パラメータのうちの翼端

渦に関する情報を得るための手法を検討する。

　風洞試験における流れ場の速度ベクトルを計測する手

法として，1)5孔プローブ，2)熱線風速計，3)PIV(Particle

Image Velocimetry) に代表される光学的手法等が挙げら

れる。これらの中でも，熱線風速計やPIV等での計測は

相当の経験を必要とすること，またPIV等は非接触での

計測が可能なものとして魅力的であるが，風洞試験装置

として一般的使用が可能なほどには整備されていない等

の理由から敬遠されがちである。一方，5孔プローブは古

典的な計測装置ではあるが取り扱いの容易性，特殊な付

帯装置を必要としない等の経済性を兼ね備えたものとし

て一般的に使用されることが多い計測装置となっている。

しかし，未知なる流れ場においては計測装置の検出可能

範囲内での計測となっているか否かを判断することは必

ずしも容易ではない。5孔プローブの信頼できる角度計

測範囲は±30 程゚度であり，これを越える角度範囲の計

測では通常の使用とは異なる工夫が必要となり，長所で

あるところの容易性，経済性等が失われてしまう。この

ことから，比較的大きな角度を持った流れに対する計測

にも有効であると言われている7孔プローブ等の多孔プ

ローブを使用するのが簡便かつ有効であると考えられる
5)。そこで本研究では，低速風洞における翼端渦計測にあ

たり7孔プローブの使用を試みた。本稿では，7孔プロー

ブの較正と使用方法，併せて風洞試験概要および結果に

ついて述べる。

2.　記　号

P1～P7：7孔プローブの各孔の圧力

Pt ：一様流総圧

Ps ：一様流静圧

Ct ：総圧係数

Cs ：静圧係数

α ：ピッチ角

β ：ヨー角

Cα ：ピッチ角に対する圧力係数

Cβ ：ヨー角に対する圧力係数

θ ：コーン角

φ ：ロール角

Cθ ：コーン角に対する圧力係数

Cφ ：ロール角に対する圧力係数

x, y, z ：座標系

u, v, w ：局所的な3軸方向(x,y,z)の速度成分

U ：局所的な速度

U∞ ：一様流風速

c ：翼弦長

ρ ：空気密度

αV.G. ：渦発生翼迎角

V ：速度ベクトル

3.　7孔プローブの較正と使用方法

　7孔プローブの使用にあたってはあらかじめ較正試験

を行い，流れの速度および角度を導くための較正係数を

求めておく必要がある。ここでは，低速域の使用におけ

る標準的な方法であるGallingtonの方法について述べる
5)。図1に7孔プローブの概略を示す。

　較正試験では，風洞気流中に7孔プローブを設置し，任

意の角度毎に7つの孔の圧力を計測すると共に，風洞に

別途設置された標準ピトー管により総圧および静圧を計

測しておく必要がある。計測された7つ圧力の組合せか

ら流れの状態を特定する無次元の圧力係数が得られる。

この無次元の圧力係数と既知量から最小自乗法により3

次多項式の係数が決定される。そして，この3次多項式

および7孔プローブが未知の流れ場に設置されたときの

無次元の圧力係数から局所的な静圧と局所的な総圧及び

図1　7孔プローブ概略
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37孔プローブによる翼端渦計測

流れの角度が算出され，ベルヌーイの式により局所的な

速度が得られる。

3. 1　ローアングル流れにおける処理

　7孔プローブに対する流れは，一般的にはローアング

ル流れ（Low-Angle Flows）とハイアングル流れ（High-

Angle Flows）の2領域に分離することができる。ローア

ングル流れとハイアングル流れの境界条件は，7 孔プ

ローブで計測して得られる7つの圧力のうち，最大の圧

力が♯1孔であるか，否かにより定義する。

　ローアングル流れ領域とは，＃ 1 孔が最大の圧力に

なっている場合をいう。流れはプローブからはく離して

いないので，プローブに対する流れの角度それぞれにつ

いて，7孔分の圧力計測値が1組存在することとなる。こ

の場合p1が最も高い圧力であるから，それを近似的な総

圧として扱う。近似的な静圧 p‾2-7は，よどみ点圧力孔 p1

の周りの平均圧力として次のように定義される。

　              p2＋ p3＋ p4＋ p5＋ p6＋ p7

　p‾ 2-7 = ――――――――――――― （3－1）
　　　　　　　　　   6

総圧係数Ctは，風洞の標準ピトー管により得られる一様

流の総圧 ptを用いて次のように定義される。

　　         p1－ pt

　Ct = ――――― （3－2）
　　　   p1－ p‾ 2-7

同様に静圧係数Csは，静圧psを用いて次のように定義さ

れる。

　　         p1－ ps

　Cs = ――――― （3－3）
　　　   p1－ p‾ 2-7

　流れに対するプローブの位置は，ピッチ角αとヨー角

βの2つの角度によって定義される。ピッチ角αは，プ

ローブの軸とx-z面上における速度ベクトルの射影との間

の角度である。ヨー角βは，速度ベクトルとx-z面上にお

ける速度ベクトルの射影との間の角度である。ピッチ角

αの圧力係数 Cαは，ピッチ方向における孔の圧力差に

よって定義される。

　 （3－4）

同様にヨー角βの圧力係数Cβは，次のように定義され

る。

　　           p2－ p3

　Cβ = ――――― （3－5）
　　　     p1－ p‾ 2-7

3. 2　ハイアングル流れにおける処理

　ハイアングル流れ領域では，♯1孔以外の＃i孔が最も

高い圧力を示す。ここで，iは2から7までの整数である。

図2にハイアングル流れの状態を示す。この領域では，流

れがプローブの一部からはく離しているので式（3－1）

から式（3－5）までの圧力係数をそのまま使用できない

ので定義を変える必要がある。風下側にあるプローブの

孔は，流れ方向の変化には応答しないため，近似的な静

圧 p‾は，流れがプローブからはく離していないと考えら

れる部分の孔のみを使うことにより定義される。

　           pi
－＋ pi

＋

　p‾ = ――――― （3－6）
　　　　　2

ここでpi
－とpi

＋は，それぞれ＃i孔に隣接した時計回り方

向及び反時計回り方向における孔で計測された圧力を示

している。図2の例ではp4が最も高い圧力を示すのでpi
－

はp3，pi
＋はp6ということになる。近似的な総圧は，最も

高い圧力を示したpiによって与えられる。ここでの総圧

係数Ct及び静圧係数Csは，次のように定義される．

　　       pi－ pt　　        pi－ ps

　Ct = ――――，Cs = ―――― （3－7）
　　　   pi－ p‾　　　     pi－ p‾

　ハイアングルの流れに関するプローブの位置は，図3

に示す通りである。コーン角θは，速度ベクトルとプ

ローブの軸との間の角度である。そして，ロール角φは，

y軸とy-z平面上における速度ベクトルの射影との間の角

度である。コーン角θの圧力係数Cθとロール角φの圧力

係数Cφは次のようになる。

図2　ハイアングル流れの状態
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　　        pi－ p1　　         pi
－－ pi

＋

　Cθ = ――――，Cφ = ――――― （3－8）
　　　     pi－ p‾　　　       pi－ p‾

3. 3　較正係数化および物理量化処理

　ローアングル流れでは，流れの特性であるα，β，Ct

及びCsが，CαとCβの関数による3次多項式を用いるこ

とによって表すことができる。一般式は次式によって与

えられる。

　A = K1＋K2 Cα＋K3 Cβ＋K4 Cα
2

　　　　＋K5 CαCβ＋K6 Cβ
2＋K7 Cα

3

　　　　＋K8 Cα
2 Cβ＋K9 CαCβ

2＋K10 Cβ
3

　　　　＋ ignored higher order terms （3－ 9）

ここでAはα，β，Ct及びCsである。ハイアングル流れ

の場合には，Aは，θ，φ，CθとCφである。式（3－4）

と式（3－5）におけるCαとCβの定義から，無次元の圧

力係数がα，βに強く依存し，レイノルズ数とは弱い依

存関係しかないため，局所的な速度の大きさを与えるCt

及びCsが式（3－9）においてCαとCβのみの関数とし

て表すことが可能となる。

　式（3－9）は，α等の既知量サンプルをn個得ること

により，式（3－10）あるいは式（3－11）のように表す

ことができる。ただし，n≧ 10である。

　
（3－10）

　[A] = [C] [K] （3－11）

行列 [A]は，既知（例えばαとする）であり，行列 [C]が，

計測された7つの圧力n組分を用いて式（3－4）と式（3

－5）から導かれ，行列 [K]（αに関する較正係数K）が

求まる。同じ手順を繰り返すことでβ， Ct，Csに関する

較正係数Kを得ることができ，結果としてローアングル

流れではα，β，Ct及びCsに対する4つの較正式が，ハ

イアングル流れではθ，φ，Cθ及びCφに対する4つの

較正式がそれぞれの孔ごとに導かれる。

　未知の流れ場におけるα，β，Ct及びCsを得るために

は，計測した7孔各々の圧力からCαとCβをそれぞれ式

（3－4）と式（3－5）を用いて求め，各計測位置におい

て式（3－9）を適用することになる。局所的な静圧と局

所的な総圧は，式（3－2）と式（3－3）から得られる。

局所的な速度Uは，次式（3－12）によって与えられる。

　 （3－12）

ここでρは空気密度である。x，y，zの軸方向の速度成分

u, v, wは，ピッチ角αとヨー角βを用いて次式により表

される。

　u = U cosα cosβ

　v = U sinβ （3－13）

　w = U sinα cosβ

　ハイアングル流れにおけるθ，φ，Cθ及びCφを得る

場合も同様の方法が適用される。コーン角θとロール角

φを用いて3方向の速度成分は次式により表される。

　u = U cosθ

　v = U sinθ cosφ （3－14）

　w = U sinθ sinφ

上記較正係数及び物理量導出フローチャートをそれぞれ

図4，図5に示す。

なお，圧縮性流れにおいては本方法とは別の方法が用い

られる6)。

図3　流れの角度とプローブの関係
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4.　翼端渦計測

　航空宇宙技術研究所の6.5m×5.5m低速風洞において

7孔プローブを用いた翼端渦計測及びレーザライトシー

トによる翼端渦の可視化を行った。以下，主要な試験装

置及び試験方法について述べる。

4. 1　試験装置

4. 1. 1　6.5m×5.5m低速風洞

　風洞は航空宇宙技術研究所の6.5m×5.5m低速風洞を

使用した。本風洞は全周200mの回流式風洞であり，測定

部断面高さ6.5m，幅5.5mである。風速の制御は1段軸流

動翼可変式送風機による動翼ピッチ及び回転数により行

う。最大風速は70m/sである。測定部は全面固定壁を持

つストラット支持用カート及び動安定試験装置用架台

（ターンテーブル部）で構成される。ただし，本試験では

ストラットにより支持される模型は使用しないためスト

ラット支持装置は取り付けておらず，後流トラバース装

置の走行用レールを測定部後方の所定の位置に設置した。

4. 1. 2　計測機器

　7 孔プローブの圧力計測にはスキャニバルブ

（Scan i va l ve 社製）を使用した。圧力変換器は 1ps i

（6.89kPa）差圧タイプ（Druck社製）である。

　データ収録システムは6.5m×5.5m低速風洞の計測シ

ステムを使用した。スキャニバルブの出力はアンプ（日

本電機三栄製：6M77），ローパスフィルタ（アンプ内蔵

のものを使用し10Hzを設定），A/D変換（HP製：16ビッ

ト）を介して記録される。

4. 1. 3　7孔プローブ

　使用した7孔プローブの外観を図6-1および6-2に示す。

7孔プローブは外径6.1mm，内径4.8mmのアウターパイ

プの中に外径1.6mm，内径1.1mmのインナーパイプが7

本組み込まれており，中心軸に対して30 の゚角度で切断

された円錐形状先端部を有している。材質はステンレス，

重量は0.6kgである。プローブ軸の長さは346mmでカウ

リングまで含めた全長は約500mmである。圧力チューブ

はカウリング内で接続し外部に導出する構造となってい

る。またカウリング内には較正試験時のロール軸方向

（φ）の回転を得るための中空モータが内蔵されている。

トラバース装置のスティングへの取付は，ブラケットを

介してカウリングごとの実装となるため較正試験時と同

様の状態での使用が可能である。

4. 1. 4　煙発生機能付き渦発生装置

　煙発生機能付き渦発生装置は，翼型NACA0012，翼幅

図4　較正係数導出フローチャート

図5　物理量導出フローチャート
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2100mm，翼弦長350mmの翼を専用台座に直立させ，翼

の迎角をとることで翼端渦を発生させるものである。迎

角設定範囲は－10 ～゚＋ 10 で゚ある。本装置自体は迎角

±10 で゚風速60m/sを設計点としている。さらに，1)煙

発生機能及び2)翼端部形状変更機能を有している。煙発

生機能付き渦発生装置を図7-1に，試験で使用した翼端部

の形状を図7-2に示す。

　1）煙発生機能

　従来，煙による翼端渦の可視化を行うには渦発生装置

図6-1　7孔プローブ外観
図6-2　7孔プローブ外観

図7-1　煙発性機能付き渦発生装置

(b)テーパ翼端部

図7-2　翼端部形状

(a)矩形翼端部
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とは別に煙発生装置を用意するのが一般的である。しか

し，大型の測定部を持つ風洞では煙発生装置の設置方法

等種々の問題が予測される。そこで本装置の翼部には，両

端を電極としたパイプが内蔵され，外部ポンプより送出

された発煙燃料（Fog Juice）がパイプ中を流れる間に加

熱を行うことで翼端ノズルより気化した煙を放出させる

機構を付加し，渦発生と煙発生機能の一体化を図ってい

る。本装置では，風速30m/s程度でも鮮明な煙を放出す

ることが可能である。

　2）翼端部形状変更機能

　本装置は，BVI騒音の発生機構解明及び低減化技術の

確立に資する基礎データ取得を目的とした風洞試験用に

製作されたものである。そのためヘリコプタ・ブレード

の翼端部平面形状の違いによる騒音低減効果等の検討に

も使用できることが望ましい。そこで，矩形翼端部の基

本形態に対し翼端部のみを交換することで，1/3テーパ

翼端形状における翼端渦を発生させることが可能である。

なお，1/3テーパ翼端部を使用する場合でも煙発生機能

は有効である。

4. 1. 5　後流トラバース装置 7)

　後流トラバース装置は，ピトー管や熱線風速計等の各

種プローブを測定部内の任意の位置に設定する装置であ

る。本装置は，コンピュータ制御により，あらかじめ入

力した測定位置情報テーブルに基づく円滑な3次元的移

動が可能である。また風洞の計測システムとのリンクが

実現されているため所定のトラバース位置における自動

圧力計測も可能である。さらに，圧力配管用チューブ敷

設等の煩雑さを回避するため本装置にはスキャニバルブ

等を収納するためのボックスが装置背面に取り付けられ

ているため圧力配管用チューブを極力短くすることがで

き，風洞試験準備および計測の効率化を図っている。な

お，位置設定精度は±1mm以内，使用最大風速は45m/

sである。図8に後流トラバース装置を示す。

4. 1. 6　レーザライトシート装置

　使用したレーザライトシート装置の構成を図9に示す。

光源には4Wのアルゴンレーザを使用し，光ファイバー

を介してシリンドリカルレンズによりスリット光を得て

いる。トレーサには前述した煙発生装置より放出される

煙を用いた。

4. 2　試験方法

4. 2. 1　7孔プローブの較正試験

　7孔プローブの較正試験は，一様流風速を30m/sとし

て行った。ここでは，単一の較正試験でローアングル領

域及びハイアングル領域をカバーすることとし，コーン

角θとロール角φ（図3参照）により角度設定を行った。

これらの変角には，コーン角θはターンテーブルを使用

し，ロール角φは7孔プローブ内蔵の中空モータを用い

た。この時，コーン角θは5 毎゚に±80 ，゚その各々に対

してロール角φを5 毎゚に±80 変゚化させた。総計測点は

1089点である。また，測定部の総圧と静圧は，風洞に設

置された標準ピトー管で計測した。なお，ピッチ角α及

びヨー角βは，次の変換式により算出した。

　α= tan－1  (tanθ× sinφ) （4－1）

　β= sin－1  (sinθ×cosφ) （4－2）

図8　後流トラバース装置 図9　レーザライトシート装置構成
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　較正試験で得られたデータから前述の較正係数導出フ

ローチャートに基づいて作成したプログラムにより較正

係数を求めた。

　また，7孔プローブの較正係数化処理における精度に

ついては，主に較正係数導出方法及び較正試験時の誤差

等が問題となる。較正試験時の誤差要因としては，以下

のようなものが考えられる。

　スキャニバルブ等への接続チューブの長さ，圧力変換

器の温度ドリフト，電気的ノイズ，データサンプリング

条件，プローブの角度設定，風洞気流の質等である。当

然これらは通常の風洞試験においても考慮すべき事項と

同質のものであり，較正試験，本試験にかかわらず注意

を払い対処することが必要である。

　今回行った試験において採用した較正係数導出方法は，

簡易的かつ標準的であると思われるGallingtonの方法で

ある。本方法に拠った場合，一般的には角度誤差±1 ，゚

速度誤差±2%程度であることが知られている。しかし試

験目的等必要に応じて較正係数導出方法及び較正試験方

法等を改良することで精度は向上するといった報告もあ

る8)。

4. 2. 2　7孔プローブによる翼端渦計測

　風洞測定部の上流側中央に渦発生装置を，下流側には

後流トラバース装置を設置した。図10に風洞測定部内設

置概要を示す。この時，渦発生装置の翼端面は測定部床

から3250mm（風洞中心）である。7孔プローブは後流ト

ラバース装置のスティングに取り付けられ，その先端が

渦発生翼前縁から14c（c：翼弦長，4900mm）の位置と

なるように設置した。なお，後流トラバース装置の座標

原点は風洞中心としている。また，風洞の標準ピトー管

は測定部前方の側壁（測定部上流端より1280mm後方，風

洞中心より170mm下方，側壁より600mmの位置）に設

置されている。

　7孔プローブでの翼端渦計測に先立ち，トラバース位

置及び範囲を決定するための予備試験を行った。まず煙

発生機能付き渦発生装置より煙を放出して翼端渦を可視

化し，目視により渦核と思われる部分を後流トラバース

装置に取り付けた7孔プローブの先端で走査し，その時

のトラバース座標を記録する。その座標データから渦核

を十分に含む領域をトラバース範囲とした。翼端渦の位

置は，風速，迎角に伴って変化するため，それぞれのケー

ス毎に上記手順を繰り返し行い，決定した。

　翼端渦計測における計測項目は7孔プローブについて

は7つの孔の圧力（P1～P7），気流情報としての計測項目

は一様流風速，動圧，空気密度およびトラバース位置の

座標である。図11に計測系統概略を示す。

　翼端渦計測試験では，所定の風速，迎角において予備

試験で決定した位置及び範囲を7孔プローブで走査する。

7孔プローブでの圧力計測にはスキャニバルブを使用し

た。そして圧力計測データは電気信号として風洞の計測

図10　風洞測定部内設置概要
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システムへと送られ，他のデータと共に出力される。こ

こで，7孔プローブの圧力計測は所定の計測位置に到達

した後，圧力が静定するのを待ちその後4ms間隔で64回

計測し，その平均値をもって圧力計測値とした。また，物

理量化処理に必要となる空気密度については風洞の出力

データを使用することとした。このようにして取得した

データに対して前述の物理量導出フローチャートに基づ

き作成したプログラムにより，流れの局所速度及び角度

を算出した。

4. 2. 3　レーザライトシートによる翼端渦の可視化

　7孔プローブでの計測を補完するためにレーザライト

シート装置を用いて翼端渦断面の可視化を行った。ここ

では，装置構成からくる設置上の問題によりシリンドリ

カルレンズ部のみを風洞測定部側面の観測窓位置に配置

し，流れに垂直にスリット光を入射することとした。観

測位置は7孔プローブでの計測位置とほぼ同位置である。

ただし，可視化においては，煙をトレーサーとして使用

しているため7孔プローブの圧力孔から油分が浸入しス

キャニバルブに悪影響を及ぼす可能性があるので7孔プ

ローブでの計測と同時には行っていない。

4. 3　試験ケース

　7孔プローブによる翼端渦計測の試験ケースを表1に示

す。

　風速は30m/sのみとし，矩形翼端，テーパ翼端それぞ

れについて渦発生翼迎角を±10 及゚び±5 で゚計測した。

なお，渦発生翼の迎角は後方から見て後縁が右側に振れ

ている時を正と定義した。また，トラバース範囲は

200mm×200mmで10mmピッチ，総点数441点である。

ただし，本渦発生翼は対称翼であるため，負の迎角の場

合は20mmピッチで総点数121点とし参考データに留め

ることとした。

5.　試験結果

5. 1　7孔プローブによる翼端渦計測結果

　以下に，風速30m/s，迎角10 ，゚5 に゚おける矩形翼端

およびテーパ翼端の翼端渦計測結果を示す。図12は渦発

生翼前縁から後流方向14c位置におけるy-z断面の翼端渦

速度ベクトルである。それぞれのケースにおいてトラ

バース範囲のほぼ中心に渦が捉えられており，煙による

可視化から特定した渦位置（図18参照）と大きな差はな

図11　計測系統概略

表1　試験ケース
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いことがわかる。このことから，一定条件下では翼端渦

の発生位置には再現性があることが認められる。また，

後流トラバース装置の座標から渦発生装置の翼端を基準

とした時の渦の位置を知ることができる。図13に測定部

内における渦の位置を示す。図よりすべてのケースで渦

位置は翼下面側にあることがわかる。これは渦発生翼の

束縛渦による吹き下ろしの影響を受けているためである。

また矩形翼端とテーパ翼端を比較するとテーパ翼端にお

ける渦位置が翼根側に近づいていることがわかる。これ

はテーパ翼端では矩形翼端に比べ翼幅方向の圧力変化が

大きく，翼面上に翼幅方向（翼根側への）の流れが生じ

ることに起因するためであり，文献9とも定性的に一致

する。上記考察をもとに総合的判断を行えば，矩形翼端

とテーパ翼端及び迎角10 と゚5 の゚ケースにおけるそれぞ

れの渦位置の関係は定性的には妥当性を有していると言

える。

　計測された翼端渦は，剛体回転をする強制渦部分であ

る渦核及びそれに引きずられて回転する自由渦から構成

される組合せ渦の様相を呈している。ここで，渦核の大

きさは相対する周方向速度のピーク位置の距離として定

義される。図14に速度ベクトル図から求めた渦中心と考

図12　翼端渦速度ベクトル

図13　測定部内における渦の位置
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えられる位置での周方向速度の分布，および気流方向速

度の分布を示す。これらはそれぞれ，z軸に対してのy方

向及びx方向の速度成分である。周方向速度分布から渦

核の大きさは迎角10 の゚時が迎角 5 の゚時よりも大きく

なっていることがわかる。渦核の大きさは，矩形翼端，

テーパ翼端共に，迎角10 の゚時で30mm（翼弦長の約9%），

迎角5 の゚時で20mm（翼弦長の約6%）である。しかし，

同迎角での翼端部形状の違いによる渦核の大きさの違い

は判断できない。これは，トラバースピッチが10mmと

空間分解能が低いためこれ以上の精度では渦核の大きさ

は特定できないためである。

　上記図14の周方向速度分布はz軸に対するy方向の速

度成分（v = U sinβ）を示したものである。これに対し

図15に一例として他の計測方法による結果10)との比較も

含め矩形翼端，迎角10 に゚おけるz軸に対するy方向の速

度成分 vおよびy軸に対するz方向の速度成分wで表さ

れる周方向速度分布を示す。ここでz方向の速度成分w

は，7孔プローブの処理においてはw = U sinαcosβ（角

度としてα，βを使用の時）として表される。すなわち

各方向の速度成分にはα，β等の角度が影響するため正

確な角度を得ることが必要である。図15から他の計測方

法による結果と比較した場合，前者については非常に良

い一致を示しているが，後者においては明らかに違いが

認められるデータが2点存在する。そこで，以下このデー

タの妥当性について検討を加える。

　較正試験においては角度設定の便宜のためθ及びφを

用いて設定を行っている。ハイアングル流れではθ及び

φ，ローアングル流れについては座標変換によりα及び

βとして較正係数化処理を行う。

　較正試験での角度設定はθを5 毎゚に±80 ，゚それぞれ

のθに対してφを5 毎゚に±80 と゚して行った。特に図示

はしないがθ，φを用いた較正試験ケースでは正方形状

に計測点が存在することになる。

　しかし最終的に評価の対象とするのはα，βである。

そこでθ，φを座標変換してα，βで表した較正試験範

囲を図16に示す。また図には問題となっている2点をプ

図14　周方向(v)，気流方向(u)速度分布
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ロットした。図から小さいβに対するαのデータが欠落

していること，そして問題となっている2点はこの空白

部分に存在していることがわかる。すなわち小さいβに

おけるαスイープ時の較正試験領域は存在せず，この領

域にある点は較正試験の範囲外となっており信頼性の低

いデータであると考えられる。

　このような結果を回避するためには漏れのない較正試

験範囲を設定する必要があると言える。そこで再度較正

試験を行い，例示したケース（矩形翼端，迎角10 ）゚に

ついて再処理を行った。

　前較正試験の角度設定範囲はθ，φ共に±80 で゚あり，

この時α，βに変換すると欠落部分が生じていた。そこ

で今回の較正試験ではφについて±85 及゚び±90 を゚追

加し，それぞれのφに対してθをスイープすることによ

り欠落部分を補充できる角度設定とした。これにより，

βの小さい角度におけるαスイープ領域が形成され，漏

れのない較正試験範囲となる。この較正試験データから

算出したy軸に対するz方向の速度成分wで表される周

方向速度分布から問題となっていた2点を抽出し図17に

示す。図より前較正試験による処理結果に比べ，再較正

試験の処理結果では極端に突出した値とはなっていない

ことがわかる。これは再較正試験データによる問題と

なっていた2点におけるα，βの算出値は補充された較

正試験範囲に存在しているため妥当な結果が得られたた

めと考えられる。なお，この2点以外のデータについて

は前較正試験での処理結果との有意な差は認められてい

ない。

図15　他の計測方法と比較した周方向速度分布

図16　較正試験範囲 図17　再処理後の周方向速度分布
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　図14において気流方向速度の分布における特徴として

は，渦核付近での速度の変化が挙げられる。速度ベクト

ル図（図12）からもわかるように迎角10 に゚おける矩形

翼端およびテーパ翼端では，渦核から離れた位置におい

てもまだ回転成分が存在するため一様流風速と同一視す

ることはできないが，一様流風速に近い速度となってい

る。そして迎角5 の゚ケースでは迎角10 の゚ケースに比べ

て渦の回転が弱いため渦核から離れて行くに従い一様流

風速に収束する様子が窺える。しかし，渦核付近では迎

角10 ，゚5 の゚ケース共に一様流風速とは異なる速度を示

している。矩形翼端，迎角10 の゚ケースについては渦核

付近で一様流風速よりも速い傾向を示し，迎角5 の゚ケー

スでは一様流風速よりも遅い傾向を示している。この傾

向はNACA0015の翼端渦に対するLDV（Laser Doppler

Velocimetry）計測結果 11)とも定性的に一致する結果と

なっている。ただし今回の風洞試験では十分に再現性を

確認することができなかったため，詳細な考察について

は今後の課題である。

5. 2　レーザライトシートによる翼端渦の可視化結果

　図18にレーザライトシートによる可視化結果を示す。

これは，風速30m/s，矩形翼端，迎角10 で゚レーザライ

トシートをy-z平面にセットした時の翼端渦の様子を捉え

たものである。渦中心付近は遠心力により煙の粒子が入

り込みにくいため，ドーナツ状の翼端渦として観察され

る。この煙の粒子が入り込めない領域が渦核の部分と考

えられるが，目測では約40mmと7孔プローブでの計測

結果よりも若干大きめであった。

6.　まとめ

　BVI騒音低減化技術確立に資する基礎データのひとつ

である翼端渦特性の把握にあたり，7孔プローブによる

翼端渦計測を実施した。

　その結果，以下のことがわかった。

（1）7孔プローブを用いて翼端渦を捉えることができた。

（2）翼端渦発生位置に関して再現性が確認された。

（3）翼端渦の渦核の大きさは，迎角によって異なり迎角

を大きくすれば大きくなる。

（4）流れ場を正確に把握するためには，7孔プローブの較

正試験範囲を適切に設定する必要がある。

（5）レーザライトシートによる可視化により鮮明な翼端

渦を捉えることができた。

（6）渦中心付近は遠心力により煙の粒子が入り込みにく

いためドーナツ状の翼端渦が観察される。
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（補遺）

1.　較正係数化処理における留意点

　本稿5.1において較正試験範囲に欠落部分があること

を述べた。この時の角度設定範囲はθ，φ共に±80 で゚

あり，この時α，βに変換すると欠落部分が生じていた。

その後に行った較正試験ではφについて±85 及゚び±90゜

を追加し，それぞれのφに対してθをスイープすること

で欠落部分を補充する角度設定とした。これによりβの

低い角度におけるαスイープ領域が形成され，漏れのな

い較正試験範囲となる。しかしここで注意しなければな

らないのは±90 に゚おけるデータの扱いである。例えば

P4が最大圧力を示している場合にφを＋25 か゚ら＋80 ，゚

＋85 ，゚＋90 と゚変化させる時＋85 ま゚では最大圧力を示

していたP4が＋90 に゚至っても最大圧力を示すとは限ら

ない場合があるということである。これは7孔プローブ

の孔の配置に起因するものでφが＋90 の゚時はP4，P6の

どちらが最大圧力を示すかわからないためである。上記

例の場合も＋90 の゚時に最大圧力を示す孔はP6となって

おり，代わりに－90 の゚時にP4が最大圧力となっている。

P4あるいはP6が最大圧力を示すということはハイアング

ル流れのケースであり角度の既知量はθ，φである。つ

まり較正係数化を行うにあたりθ，φを基に最小自乗法

を適用していくことになる。この時，ほとんどのデータ

が正の角度であるところに数点の負の角度データが混在

する状態になることでこの負の角度をも包含するように

最小自乗法は適用されてしまい正確な較正係数が得られ

ない結果となる。このことから較正係数化プログラム作

成にあたっては，上記例のようなケースにも対応できる

よう，本来示すべき符号に反転する等の処置が必要とな

る。

（付録）

1.　表計算ソフトによる処理例

　本稿3章の7孔プローブの較正と使用方法における係

数化及び物理量化処理においてプログラム開発環境が整

わない場合には表計算ソフト（ここではMicrosoft Excel）

による処理も可能である。

図A1　表計算ソフトのシートサンプル

This document is provided by JAXA.
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　ここでは一例としてローアングル流れの場合について

説明する。処理に必要なデータは較正時の角度α，β，7

つの孔の圧力（P1～P7），一様流総圧pt及び静圧psと計

測時における7つの孔の圧力，空気密度ρである。まず，

7孔プローブではそれぞれの孔ごとに係数が存在するた

め，前もって較正，計測データ共に最大圧力を示す孔ご

とにデータを分けておくことが必要である。そして，較

正データについて総圧（Ct）及び静圧（Cs）の係数及び

3次多項式における従属変数（Cα，Cβに関する項）につ

いてそれぞれの定義に従い計算する。同様にして計測

データについての従属変数も計算する。図A1にシートサ

ンプルを示す。ここで処理結果出力列T列を確保し，A列

を既知のy，BからJ列までを既知のx，KからS列まで

を未知のxとして，TREND関数を適用する。この時論理

値をTRUEと設定することで切片（本稿ではK1）も付さ

れる。その結果T列には未知のxに対するyが出力され

る。本関数も最小自乗法を利用しているため，係数化，物

理量化の両フローチャートに従って作成されたプログラ

ムでの処理結果と同一である。同様の処理をβ，Ct，Cs

についても行い，後は各定義に従い局所速度を計算する。

　なおTREND関数についてはアプリケーションのヘル

プを参照されたい。
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