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1. はじめに

現在，JAXAではパネル法風洞壁境界修正法を開発中

である．一方で，平成 17 年 11 月，JAXA 6.5m×5.5m

低速風洞において高揚力装置半裁模型の 5分力風洞試験

が実施された．そこで，プログラム検証の一環として，

この半裁模型風洞試験に対して本修正法の適用を試み

た．また，現在低速風洞で採用している ALAN POPEの

古典的修正法による結果と比較し，本修正法の有効性を

検討した．

2. パネル法による風洞壁境界修正法

2.1 計算モデル

半裁模型の計算モデルを図 1に示す．図中の各点は特

異点の位置を示している．模型の揚力については 25 ％

コード上に Line Doublet，胴体のブロッケージは胴体中

心線上に Point Doublet，翼のブロッケージは翼後縁上に

Point Doublet，後流は翼の下流に Point Doubletをそれぞ

れ配置している．

また，風洞壁面パネルは，各パネル中央に Source又

は Sinkを配置して模擬する．

2.2 境界条件

計算対象の 6.5m×5.5m低速風洞は固体壁風洞である

ので，境界条件式は以下のようになる．

ここで，φは擾乱速度ポテンシャルであり， は風洞

壁面に垂直方向の擾乱速度である．

2.3 計算領域の定義

今回は模型が半裁模型である為，胴体と風洞壁面とが

接していることから，これらの特異点同士の干渉を避け

る為に鏡像モデルを作成した（図 2参照）．
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図 1 半裁模型計算モデル略図
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風洞断面は，縦 5.5m，横 13mであり，風洞長さは 20m

とした．また，壁面パネル枚数は，流れ方向 40 枚，周

方向 80 枚とし，風洞の中心が密になるように設定した

（図 3参照）．

2.4 計算の流れ

まず壁面パネルを設定する．風洞壁面をパネルに分割

し，各パネルの中心に Source或いは Sinkを配置する．

このとき，それぞれの特異点強さは未知数である．

次に模型の特異点を設定する．まず模型の揚力について

は，楕円揚力分布を仮定し 25 ％コード上に Line Doublet

を配置する．このとき，Doubletの強さは天秤で計測し

た揚力係数 CLより算出する．次に，後流については，

後縁下流位置より Point Doubletを配置する．このときの

Doubletの強さは未知数である．また，胴体及び翼のブ

ロッケージについては，胴体中心線上及び翼後縁上に

Point Doubletを配置する．このときの Doubletの強さも

また未知数である．

以上のように各特異点を設定し，境界条件式（壁面垂

直方向の速度ゼロ）を満たすように壁面パネルの Source

及び Sinkの強さを決定し，壁面上で誘起される速度分

布を計算する．

一方で，風洞試験において計測した静圧分布より壁面

上の誘起速度分布を計算し，これら 2つの速度分布が最

も近くなるように，最小 2乗法を用いて未知数であった

各特異点の強さを決定する．

そして最後に，風洞壁面パネルの各 Source及び Sink

により模型モーメント基準点に誘起される擾乱速度（u,

v, w）を計算する．

2.5 迎角及び空力係数の修正法

前節において求めた，風洞壁により模型モーメント基

準点に誘起される擾乱速度（u, v, w）を用いて，迎角修

正量⊿α，速度修正量ε及び動圧修正係数 Kを下式によ

り計算する．

さらにこれらを用いて，以下の式により迎角及び縦 3分

力の修正計算を行う．

ここで，下添え字 uは修正計算前，cは修正計算後の値

であることを表す．

3. 風洞試験概要

模型の主要諸元を下表に示す．また，試験の様子を図

4 に示す．試験装置はストラットカート及びターンテー

ブル，天秤は半裁模型用 5分力天秤を使用した．

低速風洞試験用高揚力装置模型

模型の種類 翼胴半裁模型

主翼面積（SW/2） 1.123 m2

平均空力翼弦長 0.529 m

主要諸元 翼幅（b/2） 2.300 m

胴体長 4.892 m

境界層スペーサ 0.150 m

U∞�

xy

z

図 2 鏡像風洞モデル

図 3 風洞壁面パネル

This document is provided by JAXA.



第 76 回　風洞研究会議論文集 17

今回は，着陸形態における風速 60m/s時の計測データ

を計算対象とし，縦 3分力と風洞壁面静圧分布を使用し

て修正計算を行った．なお，風洞壁面静圧分布は，図 5

に示すように主翼の上下側壁面それぞれ 2 列ずつ，計 4

列において計測を行った．

4. 境界修正法適用結果

4.1 縦 3 分力空力係数

縦 3分力について，実験データと，パネル法による修

正結果及び ALAN POPEの古典的修正法による修正結果

の比較を図 6に示す．これより，古典的修正法の結果と

パネル法の結果はほとんど重なる形となったが，細かく

見るとパネル法の方がわずかに修正量が大きくなった．

4.2 風洞壁境界修正量

風洞壁境界修正量について，パネル法による計算結果

と ALAN POPEの修正法による計算結果との比較を以下

に示す．

まず迎角の修正量⊿αについて図 7 に示す．パネル法

と ALAN POPEとはほぼ同等であると言えるが，パネル

法の修正量の方が若干大きく，その差は最大で約 0.1°

である．

次に，速度の修正量εについて図 8 に示す．⊿αと同

様にパネル法による修正量の方がわずかに大きいという

結果となった．

次に，揚力係数の修正量⊿CLについて図 9 に示す．

これより，⊿α及びεと同様に両者はほとんど変わらな

いが，ALAN POPEの方法による修正量の方がわずかに

大きく，その差は最大で約 0.02 である．

次に，抵抗係数の修正量⊿CDについて図 10 に示す．

前述の揚力係数等と同様に両者はほとんど変わらない

が，パネル法による修正量の方がわずかに大きく，その

差は最大で約 0.005 である．

4.3 迎角及び速度修正量のスパン方向分布

揚力係数最大となる迎角 12°における迎角修正量⊿α

の主翼上スパン方向分布を図 11 に，速度修正量εの主

翼上スパン方向分布を図 12 に示す．これらより，スパ

ン方向に対して修正量はほぼ均一であるという結果を得

た．
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図 4 風洞試験概要

図 5 風洞壁面静圧孔位置
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4.4 風洞壁面上擾乱速度分布の比較例

風洞壁面上擾乱速度分布について，実験データと計算

結果の比較例を図 13 に示す．図より，迎角 0°において

は計算値と実験データはよく一致している．また，高迎

角になると若干ずれる箇所もあるが，全体的に見て概ね

一致していると言える．

5. まとめ

今回取得した半裁模型縦 3分力について，パネル法に

よる風洞壁境界修正結果と ALAN POPEの古典的修正法

による修正結果はほぼ同等となった．また，パネル法に

よる風洞壁面速度分布解析値は，計測速度分布と概ね一

致しており，パネル法の妥当性を確認できた．さらに，

半裁模型風洞試験に対しては鏡像風洞を仮定したパネル

法風洞壁境界修正法が有効であることを確認した．
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図 6 縦 3 分力比較
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図 7 迎角修正量⊿αの比較
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図 13 風洞壁面上擾乱速度分布比較例
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