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プロ・ペラの翼端損失とVTOL用プロペラ

竹 重 正 雄＊

Tip Loss of Propeller and VTOL Propeller

1. ま え が き

 VTOL機の開発が近年盛んになり，現在各国で開発

の努力が積重ねられているが，VTOL機のホボーリン

グ中の揚力発生手段として，次の5種に分類されてい
る. 

  (1)ローター

  (2)プロペラ

  (3)ダクテッドファン

  (4)ジェット

夫々長所，短所をもっているが，このうちのプロペラ形

式のものは多用途性，技術的に容易である，実現性とし

て早いなどがあげられる. 現在アメリカのXC-142A，

カナダのCL-84などがプロペラ機として試作されてい

る. この種の機を開発するにあたって解決を要する問題

も多くあるが，その中の一つに大口径高性能プロペラ

の開発があげられる. 特にホバーリング中の前進速度ゼ

ロのときの推力発生と同じ作動状態で損失小なく，大推

力を発生するように設計されなければならない. プロペ

ラ理論論文は色々書かれているが，このたびは岩崎のプ

ロペラの渦理論と実験により静止推力中のプロペラへの

空気の洗入状態を観察し理論の適用を考えてみた. 

2. 岩崎の渦理諭による基礎式

 P(Vls Ol， Z1)における長さdsなる渦がQ(v，0，

Z)において生じる誘導速度をBiot-Savantの法則か

ら，次のように与えて

    dv＝一2Ji. T(一一llltlF一. r)(一'ig！i＝)de， ds (2. i)

   Bdr
  -2π:単位回転角度における翼数Bの循環

     ω:渦糸の角速度

     lll:PQ間の距離

     Ol:翼の廻転角

     ・)・＝＝(cDxcnsOl 一一wysinOl)i＋(dixsinOl

       ＋ωcasθ1)j＋ω、k    (2. 2)

1 ＝(r-ricasoi)i十(一一一risinei)j十wzk

               (2. 3)

i，j， kは翼に固定された単位ベクトル

！ll＝1＝～/r2十r12十(Z-Z1)2-2 rrlcosθ1

3. 推力計算式

 基礎式からプロペラの前進速度ゼロの状態では回転方

向，半径方向の誘導速度は小さいので省略し，後洗中に

円環状につらなって形成された円筒渦が軸方向に誘発す

る. 速度V，のみを考慮にいれ，無次元化するため2Rで

割って

   姦一∫鶏，4・・寄匹・・tφ・ (3. ・)

を得る. 

  dγ':半径γ1における翼素から出る螺施渦の無次元

     循環

  φ1:螺施渦のプロペラ面におけるピッチ角

  V・:渦がプロペラ軸方向に速度を誘発する作用に

     関する係数

   1:自由渦がそこから後洗に流れ出す位置に関す

     る添字

   Vz ＝＝ 一一n (r/ri〈O Vzo ＝(r/ri＞1)

翼素まわりの循環rと揚力係数C・の間の一般的関係は

   ・瞬轟亘一叢㈲α1/(姦ゾ＋(毒)2

                    (3. 1)

   S;翼素剛率＝BC/2πr

   Ce＝二次元揚力係数＝2π1(α・

           2nK   dce
   一一22'iitiV＝＝znK Ce＝＝一gii':i5V. 'id

       ×IBo＋ 1 ao 1 一(anctan-CZ'f」￥！/iii'R)O｝

                    (3. 2)

各回を(3. 1)に代入して

・・一一c(甜囁)2＋(萎)2×

   β舞L5読チ(一嘱矯). ｝   ｛

＊宇部工業高等専門学校機械教室



20 竹 重

      v
. qF. . 一一・ny-v. 

陶
ひ

→ S
「

Fig. 1. 

 次に翼端損失を考えればplandtlの理論から後流の

渦面の距離は一定で螺線渦を平行な板でをき

  S-2禁伽φ・一一2禁硝際

まわりこみによる平均速度1とすれば螺素渦の両側の

potentialの差dφは
d¢ ＝4 a. cos e in ( i 一' ir？') / (ao/R)

    n

を考慮して，速度減少率は

   ;t ＝＝一ZLancos e一(1 HIZi)/(Cio/R)

   v   n

  但し義血姦γ(＃)2＋(姦)2｝

従って翼端損失を考慮した式は

・・一 ?L)γ(姦)2＋(萎即1謬L5｝. 3. 

一五(vz/2Rr/R). レ・一再(・一己)/(a・IR);

                     (3. 3)

4. 推力と翼端損失計算

 プロペラはVTOL用に作られたもので，翼のコード

はボスに近づくにつれて広く，普通の飛行機用プロペラ

より翼幅は広く製作されている. プロペラ諸元は次のよ

うである. 翼断面はG6ttingen 623 k＝0. 885

2 nk ＝＝ dce/da ＝

ブη/R C/R

O 1. 0 O. 1175

1 O. 975 O. 1212

2 O. 925 O. 1337

3 O. 85 O. 1525

4 O. 75 O. 1775

Bo

7. 400

7. 220

7. 610

8. 260

9. 3so

19 Oo. 7sR ＝ 100

  BC     sk/2S-1
  2 Tr

O. 0748 O. 0331

0. 0792 O. 0351

0. 0921 O. 0408

0. 1142 O. 0503

0. 1508 O. 0667
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β。＋5. 35。

57. 30

0. 2162

0. 2193

0. 2262

0. 2375

0. 2565
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5 O. 65 O. 2025 10. 750

6 O. 55 O. 2275 12. 660

7 O. 45 O. 2525 15. 340

8 O. 35 O. 2780 19. 670

9 O. 25 O. 3026 25. 36n

(3. 2)

O. 1985 O. 0878 O. 2810

0. 2635 0. 1166 O. 3143

0. 3574 0. 1582    0. 36ユ1

0. 5060 0. 2239 O. 4366

0. 77ユO O. 3412   0. 5359

     式から〆を求めることになるがv。/9Rが未

知であるので解くことができないので，次の式を考え

る. 翼にそっての循環をFig. 2. ！の示すように階段的分

布で近似して考え，階段の各段の間で循環が一定で，こ

の階段の差に相当する循環が螺旋渦として出て行くもの

とすればdn'＝・・ro'一rlノ＝0-r1'dγ2'＝r1'一r2'…

…………сﾁs！＝γ7！一γ8！とおいてよい(3. 1)式に

これを代入すると， Y・一一・(肴く・)を罰して半径

rj/Rで無次元化された誘導速度v・j/s2Rは順次
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vzYS2R＝一nC'tot％idri'＝ncot¢nrl

v2，/9峠襲一・讐4・;

・9/9R一畜・c鵠・d・1

とかける. ただし. 

        2 ri3/R
  60≠φ1ブ＝
      砺ブ/s2R十砺ブー/2R

  ri. i/R＝o. g o. s・・・… 一… 一・・・… o. 2

          2 ri3/R

(4. 1)

                     (4. 2)

  cotφ・3＝0. 667。、3/ρR＋1. 333。、、£'R

  vxo
  一願＝0

とする，このさい(3. 2)式のr/R，v、/R，γ'はこ

のように階段的にわけられたばあいにはそれぞれrj/R，

Vzj/R，γj'に相当する. さて(4. 2)式のcotφを

(4. 1)に代入し

  ・〆一一髪(vzjS2R)2ブー・. 4，・…・…・9(4. 3)

  …一…＋｛・. 667(びgii-2R)2±・. 667(器)(鑛)

    一一i. 333(Lb91f？，ZR2)2］

(3. 2) (3. 4)をグラフを用いて解けば

.
 
」
1
2
3
4
5
6
7
8
9

γブ/R

O. 975

0. 925

0. 85

0. 75

0. 65

0. 55

0. 45

0. 35

0. 25

θ、ブ/9R

O. ユ327

0. 1341

0. ユ350

0. 1357

0. 1354

0. 1328

0. 1308

0. 1250

0. 1195

 rJ・i

O. 00282

0. 00289

0. 00293

0. 00295

0. 00288

0. 00280

0. 00265

0. 00244

0. 00215

となる，ただしrj/R ・O. 2はボス部分であるのでrg/R

＝0. 25に相当する値までにとどめてある. この表の

rj/R， V・j/2Rの値を推力係数を出す式

    璽2＋＿
    9R

 に代入して

  CT＝0. 1306(翼の抵抗係数Cd＝Oとして)

  CT＝0. 1271(翼素の抵抗係tW Cd 一〇. 0121として)

次に(3. 2)式を用いて翼端損失を考慮に入れて，CT

を計算すれば

G十・・∫鑑・・発姻艀∫船

〔()(ili)2〕S・萎砲si・φd(美)1
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CT＝O. 1130(翼素の抵抗係数Cd＝0として)

CT ＝＝O. 1027(翼素の抵抗係数Cd＝0. 0121として)

5 実 験

 プロペラはV. S. モーターで回転さし制御装置で速度

を0～2，000回転/分の間で任意の速度をうるようにでき

る，全体の流れのようすは4枚ペラで4鉛化チタンでし

らべた. これは金属部を腐食さすので，後に尖端附近の

流入状態は線香の煙でしらべるように変更し，プロペラ

数も2枚として渦の発成状態をよくしらべるようにし

た. 回転数も高速にせず400回転/分とする. ストロボと

カメラの連動装置がないたあカメラの露出時間は1/15秒

で撮影した. 従って瞬間的に洗れの静止状態はえられず

渦はすこし亘れた状態が写っている. なるべく流れを自

然の状態にするため屋外で実験しようとしたが無風態が

なかなかえられないので室内に入れて実験をおなった. 

唯窓はなるべくあけ他のものと干渉を幽くするようつと

めた. この実験は

  Aerodynamic Ploblems Associated with

  VISTOL Aircraft (22， june， 1966)

に発表された論文と同一の状態になっているかどうかを

確認する結果となった. このアメリカの論文は翼に関す

るデーターが継々与えられてなく，回転数も不明であ

る. 直径は4 feet 7 feet(437cm～26ain)となってい

るのでこちらの実験した薩径100cmよりは大である. 

洗れの状態はアメリカでの実験の大直径のものとの差は

あまり認められないので本実験の直径100cmでもよいこ

とがわかった.  Fig(3)は全体のTip附近の流れを示

す. 

Fig 5 tip附近の全体の流れ

 Fig(4)はTip附近の渦の状態を示す. 

 この流れの状態から今までのプロペラの理論の適用さ

れる限界があるように考えられる. またTip Iossの

planptlの理論もVTOL用プロペラとしては適しな

昭和42年12月
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  (A) ' (B)

     Fig:4tip附近の渦

(A)はTipが渦を作る所

(B)はTipの渦の成長を示す. 

(C)

い. 現在までtip lossと考えられていたが， VTOL用

プロペラはtipにおける渦の誘導速度の影響から風車

状態となり10ssでなく一部では， gainになるかも知

れない. 実験観察から渦はtipの所れのまわりこみか

らできる. 渦は洗れの不連続面によって成長して小さい

ものから次第に大きさを増してゆく. プロペラの一回転

によりtipの所に新しく小さい渦ができ:る これによ

って前の渦は流れ去って第2の渦方向に洗された渦は粘

性のためエネルギーを消失してしもあるが，写真では第

3の渦までは写ってない. この渦の写真では二次元的に

撮:影したものであるが立体的には第1，2，3，の渦は同

一の渦糸で連続しているものと思える。これをモデル的

にFig(5)で示す. 

〈 tip vortex
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6. 結 論

 tipによる渦の誘導速度によって静止推力分布は今の

所，どのようになるか判定することは困難であるが，実

験では翼の推力分布が求まれば，tipにおいては推力は

負でなく，正になっているかも知れないので，こんこの

VTOL用プロペラの研究は推力分布の検討をすすめた

い. 

 御指導いただいた岩崎松之助教授には厚く御礼申し上

げます。また実験装置の組立，実験に協力していただい
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