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Study 　 on 　the 　Equiva 王ent 　 Two −Dimensional　 Wing

by　Kuniharu　Nakatake ，　』ifember　　　Tsutomu 　Kak 孟nouchi ，　Membey

　 late　 Fumio 　Moriyama ，　　　　　　Ryusuke 　 Yamazaki ，！ifember

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　Summary ・

Th ・ p・e ・・u ・edi ・t・ib・ ti・ n ・ ・ th ・ p ・ ・P ・11・・ bl・d・ i・ ・… 1三y　p ・・di・t・d　i・ J・p・ n　by ・ ・i・ g　th 。

lifting　surface 　theory　and 　Sugai
’
s　 concept 　of 　the 　equivalent 　two −dimensional　wing ．　Though

the 　method 三s　admitted 　to　be　useful 　through 　comparison 　between　experiment 　and 　calculation ，
the 　effectiveness 　of 　the 　concept 　is　not 　seerned 　to　be　garanteed 　by　the 　theoretical 　ca 工culations ．
Then　 we ，　 as 　the 　first　step ，　 sho 　v 　that 　the 　concept 　is　acc ロ rate 　enough 　for　practi ⊂al　 usage 　by
comparing

　the 　pressure 　distr三butions　which 　are 　obtained 　by　the 　thick 　wing 　theory　and 　the
above

−described　method 　appl 三ed 　for　the 　three −dimensional　 wings 　with 　 several 　plan 　forms　and

w 三ng 　sectlons ．　Conclus量ons 　are 　as　follows．1） The 　concept 　of 　equ 量valent 　2 −D　wing 　predicts
fair星y　 we ］I　the 　pressure 　d量stribution 　on 　the 　3−D　 w 量ng ，　 which 　is　obtained 　1）y　the 　thick 　 wing

theQry ．2）The 　pressure　distribution　on 　the 　equivalent 　2−D　wing 　has　a　tendency 　to　deviate
f・。 m 　th ・ ・ n ・ ・ n 　th ・ 3−D　wl ・9　in　 case ・f　thi ・k　wi ・ 9 … m 詛 ・・pect ・ati ・ wi ・ g ・ r　 th ・ ・ w ，pt
w 三ng 　and 　in　case 　the 　section 　approaches 　the 　wlng 　t量p．3）The 　shape 　of 　wing 　section 　does　not

affect 　the 　agreement 　of 　pressure 　distributions　obtained 　by　two 　methods ．4）　The　e（luivalent
camI 〕er　 and 　ang 畳e　of 　attack 　 change 　 considerably 　along 　the 　span 　and 　are 　different　from　those
of 　the 　actua13 −D 　w 三ng ．

1　緒 言

　舶用 プ 卩 ペ ラ の 性 能 は，理 論的に は 揚力面理論
1）に ょ

っ て 求め られて お り，粘性修正 等を ほ ど こ せ ば，推力 ト

ル ク共大体実験値 に 近 い 値を与 え る こ と が 知 られ て い

る 。 し か しこ の 理 論か ら直接得 られ る翼面上 の 圧力分布

は，肉厚を無視して い る こ と等の た め に，実験 で 得られ

る分布とは か け離れた 分布とな る 。 そ こ で 菅井
1＞は 等価

（相当）直進 2 次 元翼の 概念を導入 して ，揚力面理論か ら

得られ る渦分布と任意翼型の 理 論で ある 守屋 の 方法
2） と

を 組合せ て ， プ ロ ペ ラ 翼断 面 に お け る圧 力分 布 を 求 め

た 。 菅井 の 方法 に よ っ て 得 られ た 圧力分布は，計測 され

た 圧力分布
3］
−6）と定性的 に も定量的 に もか な り良 く一致

し て お り，こ の 計 算 法 の 有用 性 が 認め られ て お り，現在

我属で 広 く用い られて い る 。 しか し理 論的な 検証 に つ い

　
＊

　九州 大学 工 学 部
＊ホ

石 川島播 磨 重 工 業 （株 ）艦船 設 計 部

　　 （研 究 当 時九 州大 学 大 学 院）
＊ ＊ ＊

　研 究当 時 船舶 技術 研 究所推進 性 能部

て は ， 直進す る 3次 元翼に 対 して も行わ れ て い ない よ う

に思わ れ る 。 本論文 で は ，第
一

段階と して 直進す る 3 次

元 翼 の 平面形 と断面形状を変え て，九 大で 開発 した 揚力

面理 論 の 計算法
η

に 等価 2 次 元 翼 の 概 念 を 組合せ る 方法

と Hesss） に よ る 厚翼理論に よ る方法 とに よ っ て，翼面

の 圧 力分布 を 計算 して 比較 し，前者の 方法 に よ っ て ，3

次元翼上 の 圧 力分布 が実 用 上 十 分 な精度で 推定 さ れ る こ

と を示 す 。

2　揚力面理 論を用い る方法

　無限 に拡が っ た 理 想流体の
一

様流れ の 中 に 迎角 α で 3

次元 翼 が固 定 され て い る とす る QFig ．　1 の よ うに 翼 に 固

定 され た 直交座標系 O−xyz を，揚力面 が xy 一
平面内 と

な る よ うに とる 。 流 れ は 均
一

で 郎 軸 に 平行と し流速を γ

とす る 。 翼 の 厚 さ に 関す る平 均 面 は，パ ラ メ ー
タ ξを 用

い て 次 の よ うに 表わ され る D

　　x ＝ x ，Y （y）＋ x
−
（y）ξ，　 Y＝1ノ，之＝言o（y ，ξ）≒ 0　　（2．1）

　た だ し，− 1≦ξ≦1，一雪≦y ≦ g
こ こ で 毎  ）は 半弦長，娠 （の は翼弦中心 線 の X 座標，
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Fig．1　Coordinate　 system 　 in　lifting　surface

　　　 theory

g は 半翼幅 を表 わ して い る 。 揚 力 面（S ）と し て 翼の 平面

形 の xy 一
平面 へ の 投影面を と り，こ の 面上 に密度 γ（y，ξ）

の 束縛渦を 分布さ せ る 。 こ の 束縛渦 と後縁か ら流 出す る

．X 　Y一面内 の 自由渦 に よ っ て ，（S ）面 上 に 誘導され る 吹下

し速度 tV （x，　y，O）は 次式 で 与えられ る o

w （・・・・・… ）一岩∫覧1緒峯1ン（y…9・

）

　　　　　　・ （・・▽ぴ＝誘端 一
の

，）de
’

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（2．2）

た だ し，訂
一ゴ＝｛Xiif（y）十 双 のξ｝

一
｛XM （y

’
）÷ th（の 勢．

こ こ で 渦分布 γ（y，ξ） と して Glauertの Mode 　Func −

tion9）

　　・・鰯 刃 ・（y）… 詈・菖鱒 ）… ＠一・）P

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（2．3）

　た だ し 1 ξ・＝ − cos ψ，0≦ ψ≦π

を 採用す る と，渦分布す な わ ち g・1、（の を決定す る （S）

面上 で の 境界条件 は 次式 とな る 。

　　　　　w （・，y・・）一唯・ ・
一籌一 ）（2・・4）

式 （2．4）を解 い て 渦分布が 決 ま る と，翼に 働 く流体力が

計算で きる 。 ま ず翼面 の 圧力差 ゴρ は ，ρ を 流体 の 密度

と して

　　　　　　　　　 AP 　＝ρV7 （y ，ξ）　　　　　　　　（2．5）

とな り，単位幅の 翼素に 働く揚力 1（y），翼 全 体の 揚力

L
， 揚力係数 CL は翼面積 A を 用 い て次 の よ うに 定義 さ

れ る。

　　幗 蜘 ）心 ・y・ ξ・・ξ

　　・一∫二κ曲 ・・
−4告・四 　・2…

以上 の 具体的な数値計算法 は文献 7） に 述べ た よ うに，

翼を翼幅方向に 小さく分割 し，各微小矩形 の 中で は，翼

弦方向に は Mode 　Function で 与え られ る渦分布等が 翼

幅方向 に は
一

定 と仮定す る もの で ，普通 の Mode 　Func −

tion 法 で 遭遇す る 数式 の 特異性 を 回避 した 方法で あ る。

　さて 翼面上 の 圧力分布に つ い て は，渦分布を直接用い

て 計算す る こ とは で き るが ，（2・3） 式 の 第 1項 の た め 前

縁 で 無限大 に な る な ど現実 の 圧 力分布 とは 全 くか け離れ

た 分布とな る 。 そ こ で 菅井の 等価2 次元翼 の 概念
1） を用

い て ，あ る y 断面 で の 渦分布 γ（y，xt ） よ り，等価 2 次

元 翼 の 吹下 し速度 釈 の とそ の 積分曲線 20 （x ） を求 め

る と，座標 の 原点を前縁 に と っ て 次 の よ うに な る。

　　　　飢 ・ ） ÷∬
γ

霧；
）d・z

　　　　為 ω 一 吉飽 〔x
’
）dx

・
　　 （？一一・）

　た だ し，σ ＝ 2 醍 の

こ の と ぎ等価 2 次元翼 の 等価 迎角 di と等価 キ ャ
γ バ ー

島 （X ） は次の よ うに 求め られ る。

無鶏島璽矯色隰 ．。 ，。、｝ψ ｝  ・）

こ れ らは （2．3）式の g・n （y） を用 い て 表わ され るが ，具

体的 な表面式 に つ い て は 文献 10）を参照 され た い
。

　 こ こ で 上 記 の キ ャ ン パ ー
分布 に，各断面 で の 肉厚分布

を 加 え て 等価 2 次元翼 を形成 し，守屋 の 方法
2｝ を 用い て

こ の 2 次元翼 が一
様流中に あ る 時 の 圧力分布を 求 め ，こ

れを 3次 元翼 の 各断面 に お け る圧力分布 とみ な す 。 以 上

の よ うに して 厚 い 3 次元翼 の 表面 の 圧力分布を 求 め る こ

とが で ぎる 。

3　厚翼理 論 による方法

　こ れ は 与 え られ た 翼形状に対 して 何ら近似的な取扱 い

を 施 さ ず，厚み を持つ 揚力体と して 取扱 う もの で ，Hess8）

に よ っ て 開発され た 方法で あ る 。

　い ま Fig．　2 の よ うに ， 厚み を持つ 3次元翼が
一

様流速

V の 流れ の 中 に 固定 さ れ て い る とす る 。 通常の 3 次元直

交座 標系 O −xyz の 他 に ，局部的な直交座標系 0厂一ξηζ を

採用す る 。 厚 み を持つ 翼を 表わ す た め に，翼表 面 （SB）

に 分布す る強さ σ（ξ，η）の 吹 出 し と，翼表面 （SB）お よ

び 後縁 か ら下流 に の び る 自由渦面 （SF） に こ れ ら の 面 に

垂直な軸を持つ 強さ μ （ξ，η） の 二 重吹出 しを 分布 さ せ

る 。 す る と翼 に よ る 撹乱速度 ポ テ ン シ t’ル φは

z

Fig，2　Coordinate 　 system 　 in　 thick

　　　 wLng 　theory
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　　　　　　　　　φ＝φs 十 φ1）　　　　　　　　　　　　　（3．1）
　 た だ し ，

1：1漁1∵畿鷲1副
　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（3．2）
と表わ され， Gs，　Go は そ れ ぞ れ 吹出 し お よ び 分布面 に

垂 直な軸をもつ 二 重 吹出 し の Green 函数を表わ す もの

とす る 。 翼上 で の 境界条件 は，（SB） の 法線ベ ク トル を

勸 とす る と次式とな る 。

　　　　　　　［離＋7 司、盻 戸
・　　（3．・3）

こ こ で，吹出 し分布 σ （ξ，η） を

　　　　　σ （ξ，η）＝ ae （ξ、η）十 aD （ξ， η）　　　　　　（3．4）
と分け て、揚力が働か な い 場合 の 吹出 し分布を σ 。，揚力

が働く場合 の 補正 項 を aD と表 わ す 。 （3．3） 式 は び
。 と

σD を求め る 際 に用 い られ る 。 実際 の 計算 に あた っ て は ，
Fig・　3 の よ う嘆 表面を 微小 4辺 形 ｝こ分割 L，その 各 々

の 面内で は 吹出 しの 強 さ atj（仁 1〜K ，ゴ＝ 1〜 L）が 一
定

で ある と して ，（3．3） か ら σtj の 値を 決定す る 。 次 に 揚

力 効果 を表わ す二 重吹出 し分布 μ （ξ，rt）を そ の 分布型に

関す る項 μ 。（ξ，η）と自由渦 の 強 さを 表わ す項 B （η）と

に 分けて，

　　　　　　 μ（ξ，η）＝μo（ξ，η）・B （η）　　　　　　（3．5）
とお く。 ！to（ξ， η）は 自由渦面 （SF） 上 で は κ 方向に

一

定 で 励 ・翼表面 で は そ の 分布型は 臆 セ二選択 で きる 。

こ こ で は
，
Fig．　4 の よ うに 分割 した

一
つ の 翼要素 の 表面

上 の 下面 の 後縁端 （T．E、） で μ o（ξ， η）＝0 と し， その

点を 原点と して η方向に一
定で 翼断面の 周長 ∫ に 比例

す る

　　　　　　　　　 μ o（ξ，η）＝ s　　　　　　　　　　　（3．6）
な る分樋 を採用 L ，また 舳 渦面 （SF ）上 で は 饌 断

面 の 一
周長 St を持つ もの とす る 。

一
方 （3，5）式 の B（η）

　 　 」　
≡2　ゴ ＝1　」　

＝L

Fig・　3　 Me ・h　di・i・1・・ 。f　thick 　 wl ・ g

P。s

Fig↓4　Doublet　distribution　around 　wing 　sect 圭on

　 　 　 　 　ら

（ ＝ ＝》 ・

　 　 　 　 9 　　　　　　　　　　　　 5

Fig．　5　Mesh 　division　 around 　 wing 　 section

　 　 　 　NACA 　OO15

は ，揚力 の 大きさ を 表わ す量 で あ る が， こ れ は Kutta

の 条件か ら決め られ る 。
Kutta の 条件 と し て ，後縁 （T ．

E ．）近 くで 翼の 一ヒ面 と下面の 圧力が 等 し くな る と い う条

件 を採用す る。 す なわ ち 上 面と下面 の 速度ベ ク ト ル を

（の up ．お よび （の LO ．とすれ ぽ，上 述 の 条件 は Bern 。 ulli

の 定 理 か ら

　　　　　　　　（i ・ti）UP ．＝  
・
の LO ．　 　 （3，7）

と表わ され る 。 実際の 計算に お い て は ，Fig．　5 の よ うに

翼 周 を 32 分割 し，第1 番目 と第 32 番 目の 標点 ｝こ お い

て （3．7）式を満す よ うに B （η）を 決定する 。
B （η）が 決

まれば，（3．3）式 よ り aD が 決 ま り，翼まわ りの 流れ が

決定 され て ，翼 上 の 速度分布 蓼お よび 圧力係数 Cp （＝＝ 1

− ［Dl2fli2）が 計算 で き，こ の 圧 力分布 の
一

様流 に 直角な

方向の 成分 を翼面上 で 積分す る と揚力 L が 求め られ る 。

厚翼理 論 に よる 方法は プ ロ ペ ラ 後方 の 舵 の 圧力分布 の 計

算に 適用 した 例
11＞に お い て ， 実験値 と よ い

一
致を示 し，

直接的 で 有効 な計算法 と考え られ て い る 。 そ の た め こ の

計算法 に よ る圧 力 分 布を 正 確 な もの と仮定す る 。

4　計算結果 お よび 考察

　 2 顛 と 3 節 で 述 べ た 計算方法を 用 い て，3 次元翼に つ

い て揚 力 係数 と翼表面圧力分布の 計算 を行 い ，2 種類 の

計算方法 tcよ る結果 に つ い て の 比較検討を 行 う。 計算に

使用 され る 3次元翼 の 翼型断面 は ，非対称翼 型 と し て

NACA 　4412 と ogival 断面 （翼 厚比 15％），対称翼型

と して NACA 　OOO9，0015，0025の 5 種類 と し，平面形

は 矩形，楕円， 後退翼 の 3種 とする 。 代表 的 な 断面形状

を Fig．　6 に 示 し、平面形 を Fig．　7 に 図示 す る 。
ア ス ペ

ク b比 A は ，矩形翼 で iLO，1．5， 2．0 で あ り，楕 円翼
で 1．91．後退翼 で 4．O で あ り，後退角 は （A ）で 45

°
，

（B）で 60 °

の 2 種 とす る 。 矩形翼 と楕 円翼で ほ 翼幅方向

に 11 等分，後退翼で は 17 等分 して い る 。 ま た楕 円 翼

で は翼端 か ら全翼 の 2．27％ だ け除い た 平面形 に 対 して

計算を行い ，翼端 の 特異性を 回 避 して い る 。
Table　1 に

N 工工
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方 が 大 き目に 得 られ て い る 。 対称翼型で は両者の 差は 小

さい が，非対称翼型 で は 小 さ くな い 場合 も ある 。

　次に 圧力分窃の 比較を行 うが，まずは じめ に 2 次元翼

に 対 して ，等価 2 次元翼 に よ る方法と守屋 の 方法を蘆接

適 用 した 場合 の 比較 を行 い ，Fig．8 に 示 す 。 迎 角 は 5°
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一致す る 。
こ れ は薄翼 の 仮定等の た め で あ ろ うと思わ れ

る 。
Fig．9 は 3 次元矩形翼 （A ＝1．5

，
α ＝5°） に 対 して

求め られ た 。 揚力面理論 か ら直接得 られた 圧力分布と等
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一Eleotronio 　Library 　



The Society of Naval Architects of Japan

NII-Electronic Library Service

The 　Sooiety 　of 　Naval 　Arohiteots 　of 　Japan

54 日本造 船 学会論文集　第 156 号

舮

ヨ

6

　

B・
 

　

日

6

　

°
『
％

　

　

　

．
Σ

｛
O

　

　

　

　

　

．
匸

く

O

O一
δ

8・
、

．
＝

く

凵

RECTANGULAR　VIING　　NACA4412 　A　＝1．5

〇一
．

O

D

『
％

．
＝

｛

O

Fig．　IO

O

Comparison 　of 　 equivalent 　 camber 　 and

angle 　 of 　attack

1冨゜
−

一、 一籀、 一噌「 「鴨
、

ミ
慴
　
噛

一
　
「

皿
　
「

噌
　
 

　
　、

　
丶
’
、

、、

060．D4002臥

DROHε

’

D

00

．Hl
　

飢

Dp

『
％

00

．HOO

．
丁

匹

ω

o

『

％

RECTANGULAR　WI親G　　NACA4412 　A　＝1．5

　 　 　 一 THiCK 　凵正NC 　τHEOR 了

　 　 　
一一一一一・2−D 　EOU ！，国 lN6

　 i ＝2ss
　L−＿

o．eo

一
戦 こ

い

一
k．

OO

．
マ

00

．
O　

項

OO

　一
　

〇

〇．【」

　　　　　　；−＿i＿＿ly、 −8
4q 　　　　o噛5D 　　　　O．ε0　　　

、
rXS　oo

CHORD

丶
ミ 丶

1．o
叩

等，後者 に よ る fE力分 布 とは 全 くか げ離れ た 分布 とな る

こ とが 分か る 。
F碆 10 は 迎角 5

°
の 矩形翼 （NACA4412 ，

A ；1．5） の 等価 キ ャ
ン パ ー

易 お よび等価迎角 di と実

際 の キ ャ ン パ ー
お よ び迎 角との 比較を，翼幅 中 央部 （i＝

6） と端部 （i＝1，2） に お い て 示 し て い る 。
こ の 図か ら

鮎 α は 翼端 に 行 く程小 さ く，
Ct は 中央で も 1

°
以内と

い う よ うに 実際 の 迎角 5
°

と比べ る と小 さ な値 とな っ て

い る。こ れ に 対応す る 圧 力分布の 比較 を Fig．　11 に 示 す 。

等価 2 次 元翼か ら求め られた圧力分布の 方が 全体的に 大

き目で ある が，分 布の 形 は 似 て い る。ま た端部 に 行 く程

厚翼理 論 に よ る も の と の 一
致 は 悪 くな る 。

Fig．12，13 に

そ れ ぞれ A ＝　 1．0 と 2，0 の 場合 の 圧力分布の 比較を 示

す 。 浸が 小 さ くな る程 両 方法 に よる
一

致は 悪 くな っ て い

る よ うで あ る 。
Fig．　14 は 矩形翼 （NACA 　0009，　 A ・＝1．5）

の 亀 と Ct の 比較を 示す 。 わ ずか な が ら負の キ ャ ン パ

ー
を 示 しt 厨 は 2．5

°
以内に な っ て い て 興味深 い

。
F三g．

15〜17 に 厚み を 9％，15％，25％ と変え た場 合 の 圧 力

分布の 比較を 示す 。 肉厚が 厚い 程， 2 つ の 方 法 に よ る圧

力分布の
一

致度は 悪 くな る こ とが 分 か る。 Fig．　18 は 矩

形翼 （  gival ，　 A ・＝1．5） の 20 と Ct の 比 較を 示 す 。
　 ic

は 実際の 翼 と比べ る と少 々 小 さ い が，厨 の 方は 負 の 値 を

示 し 2
σ と di は 翼断面に よっ て か な り変化す る こ とが

分か る 。 対応す る 圧 力 分 布 の 比 較 を Fig．　19 に 示す。
2c

と di は か な り変化 して い るが 圧 力分布は 厚翼理論 に よ

る分布に 近い もの が 得 ら れ て い る 。　Fig．　2e は 楕 円翼

（NACA 　4412 ，　 A 　 ＝ 1．91） の 亀 と 厨 の 変化を 示 す 。
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が小 さ く出 て い る こ とは 今 まで の 計 算例 と 同 じで あ る が，
di は 翼端に 行 く程大 きくな っ て い る 点が矩形翼の 場 合 と

異 な る 。
Fig．　21 に対応す る圧力分布 の 比較を示す 。 翼

端近 くに な るに つ れ て 2 つ の 方法に よ る 圧力分布 の
一

致

は 悪くな っ て い るが，分 布の 形 は 似か よ っ て い る 。
Fig．

22〜24 に対称断面 （NACA 　OOO9，0015，0025） を持っ

楕円翼の 圧力分布の 比較を 示す 。 こ れ ら の 翼 に 対 し て

も，圧力分窃の 傾 向は 良 く一致 して い る が，厚 さが 厚 い
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Fig．25　Comparison 　 of 　pressure　 distribution
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　　　　SymmetriCal 　 Wing

的 な
一

致が他 の 翼型 に 比 べ て あ ま り良くな い よ うに 思わ

れ る が ，
こ の 原因の 一つ は，厚翼理論 で は 前縁 に 沿 う分

布面 が取 られ て い るの に 対 し，揚力面理 論 で は 階段 状分

布面 とな っ て い る こ とで あろ う と思わ れ る 。 最援 に 舵 を

想定 した 対称翼型 NACA 　OOO9，0015，0025 の 矩形翼上

の 圧 力分布に つ い て ， 実験値と計算値 の 比 較 を 示す 。

Fig．　28 に 示す矩形翼を，著者の 一
人が船船技術研究所

の 大型 キ ャ ビ テ ーシ
ョ

ン 水槽の 中に 迎角IO°で セ
ッ

ト し，

翼中 央か ら 1／4翼輻だ け離れ た断面 で の 圧 力計測 を行 っ

た 結果を Fig．　29 に 図 示す る 。

一一fi，対応す る圧力分布
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を，今 ま で 用 い て きた 厚翼理 論 と揚力面 理 論 を 用 い る方

法 に よ っ て 計算し，実験値との 比 較 の た め に 同図中に 図

示す る。 翼厚が厚 くな る程，定量的な一致は 劣 っ て くる

が，ど ち らの 理 論 を用 い る 方法も，こ の 様な 3 次元 翼 に

対 して は 実用 上 満足で ぎる 圧 力分布 を与えて い る こ とが

分か る 。

5　結 言 と 謝 辞

　以上 の 理 論的解析お よび 実験値 と の 比較 に よ り，次 の

よ うな結論が導か れ る o

　（1） 直進 3次 元 翼 の 圧 力 分 布 ；
’a つ い て は ，揚力面理

論 と等価 （相当）直進 2次元翼 の 概念 とを組合せ た方法

に よ っ て ，定性的 に も定量的 に も，厚翼理 論か ら得 られ

る 分布 に 近 い 分布 が 得 られ る 。

　（2 ）　等価 2 次元翼 か ら得 られ る 圧力分布は ，翼厚 が

厚 い 程 ，翼端 に 近 い 程，ア ス ペ ク ト比 が 小 さ い 程 ，前縁

が 後退す る程，量的 に 厚翼理論 に よ る 分布か ら ずれ る傾

向に ある 。

　（3 ） 翼断面形状 が変 っ て も，圧 力分布 に 対す る 2 つ

の 方法に よ る
一

致度 は ほ とん ど変 ら な い
。

　（4）　等価 キ ャ ン パ ー
と等価迎 角は ，翼幅方向に か な

り変化 し，実際の キ ャ ン パ ーと迎角か ら大きく変 る 。

　最後 に ，資料整理，図面作成 に 尽 力 し て 頂 い た 大 学 院

生佐藤敏浩氏，片岡克己氏 に 厚く御礼申 し上 げます 。

　なお，本研究 の
一

部は 文部省科 学 研究費 の 援助 に よ る

もの で あり，本計算 は 全て 九州大学大型計算機セ ン タ
ー

FACOM 　M −382 に よ る もの で あ る こ とを 記 して 関係各

位 に 謝意 を表 します 。
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