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図１ ブレード重心位置

１．はじめに

NASA CR（Contractor Report）として基本モデルが
公開されているヘリコプタ・ロータ・シミュレーショ
ン・プログラムGEN-HEL（１）を本学で内製することを
目標に２０２３年度から卒業研究（２，３）で取り組み，２０２４年度
にはNASAによるロータ風洞試験結果（４）と比較検証を
行いブレード失速による非線形性を捉える等の成果を得
た。本稿（第１報）ではシミュレーションモデルの導出
とシミュレーションの基本的な機能確認を行った結果に
ついて報告する。

２．ブレード運動の数学モデル

図１にヘリコプタ・ロータ・ハブとブレードの模式図
を示す。慣性系に固定されたハブ非回転座標系

の原点を中心とし，ハブの回転中心
から だけオフセットされたヒンジにブレードは連結し
ており，フラップ角 と，リードラグ角 の２つの回転
自由度を持つ。NASAのロータ風洞試験結果と比較検
証するため，２０２４年度卒業研究ではハブ位置は慣性系に

固定し，機体の運動は含めない。

についてのブレードの運動方程式
⑴

を導出する。 はブレード空気力項である。

前述のように質点が回転運動しているため遠心力やコ
リオリ力が作用する。これらを正しく立式するために慣
性座標系での位置を求め，ラグランジュの方法で運動方
程式の左辺を導出する。ブレードに作用する重力は遠心
力に比べて小さいので位置エネルギーは考えず，ラグラ
ンジュ関数としてブレードの運動エネルギーだけを考え
る。
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図２ ブレード固定座標とハブブレード中間座標

図３ ハブブレード中間座標系とハブ回転座標系

図４ ハブ回転座標系とハブ非回転座標系

図１からブレード固定座標系 でのブ
レード重心位置は である。これをフラップ方
向に回転したハブブレード中間座標系

に変換する。図２に示すように，２つの座標系の
関係を表すフラップ角 はフラップアップがプラスであ
り，両者の関係は次となる。

⑵

以降この変換行列を次のように表記する。

⑶

の逆行列 （本稿では，添え字の順番を
逆にすることで逆行列を表す）によりブレード固定座標
系でのブレード位置をブレード中間座標系に変換する。

⑷

次にハブブレード中間座標 からハブ
回転座標系 に変換する。図３に示す
ように，２つの座標系の関係を表すリードラグ角 は
ロータ回転と同じリード方向がプラスであり，両者の関
係は⑸式で表される。 はヒンジオフセットであり，ブ
レードのフラップ，リードラグ角は回転中心ではなくヒ
ンジを中心に発生する。

⑸

以降この変換行列を次のように表記する。

⑹

の逆行列によりハブブレード中間座標系での
ブレード位置をハブ回転座標系に変換する。

⑺

ハブ非回転座標系 からハブ回転座標
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系 に変換する。図４に示すように２
つの座標系の関係を表すロータ回転によるブレード方位
角 （ は回転角速度）は機体上方から見て反時
計回りがプラスであり，両者の関係は⑻式で表される。
ヘリコプタ工学では機体後方にブレードが位置する場合
を とするのが慣例（５）で NASA CR（１）も同じ定義
を使っているので，本稿もそれに合わせている。

⑻

以降この変換行列を次のように表記する。

⑼

の逆行列 によりハブ回転座標系でのブレード位置をハブ非回転座標系に変換し，ハブ非回転座
標系でブレード位置 を求める。

⑽

ラグランジュ関数を得るためブレードの重心位置を時間微分する。

⑾

３成分を足し合わせラグランジュ関数を求めると⑿式となる。

⑿

運動方程式⑴式の右辺の空気力項の第１成分を と表すと，ζについての運動方程式は以下となる。

⒀

についても同様に の第二成分を と表すと， についての運動方程式は以下となる。

⒁

⒀，⒁式は，NASA CR（１）の５．１－３１頁の式に対応する。 と は小さいとし， ， ， ，
と近似し変数同士の積を省略すると運動方程式は以下となる。

⒂

次に，ブレードの運動方程式⒂式の右辺の空気力を求める。ブレード空気力を求めるためには動圧，すなわち，ブ
レード速度が必要である。ブレード速度には，ロータ回転等のブレード運動による速度とヘリコプタの飛行速度（風
洞では風洞速度）による成分がある。本来であれば，誘導速度を含めるべきだが，２０２４年度の卒業研究としては誘導
速度を省略している。関係する座標系を図５に示す。
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図５ ブレード速度に関わる座標系

図６ ハブ非回転座標系と慣性座標系

ブレード運動による速度について述べる。位置を時間微分すれば速度を求めることが可能であるが，回転している座
標系の場合は基底ベクトルの時間変化を考慮する必要があり，面倒である。そこで本稿では， ：ハ
ブ非回転座標系での速度を微分した上で，座標変換によりブレード固定座標に持って行く。
ハブ非回転座標系でのブレード運動による速度⑾式を 等によりハブ回転座標系に変換する。

⒃

次に機体飛行速度（本研究では風洞風速）の成分につい
て述べる。図６に示すように風洞を表す慣性系
（風洞）と機体に固定されたハブ非回転座標系の関係を
表す迎え角 はピッチアップ方向をプラスとし，両者
の関係は以下で表される。

⒄

以降この変換行列を次のように表記する。

⒅

により慣性系（風洞）で表される風洞速度
をハブ非回転座標系に変換すると次式となる。

⒆
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図７ ハブブレード中間座標系とハブ回転座標系

図８ ハブブレード中間座標系とハブ回転座標系

前記速度を ， ， により座標変換し，ブレード固定座標系の速度を求める。

⒇

本式はNASA CR（１）の P５．１－２２，UPAMR（IB）等に対応する。以上，⒃式と⒇式を合わせてブレード固定座標系
でのブレード速度とする。 , , との表記はCR（１）に合わせたもので，CR（１）では Y方向速度の定義が右手系座
標に対しプラス方向が逆になっているので，Y方向成分は となっている。第２報の付録に収録するソースコード
では， ， ， ， と近似し変数同士の積を省略しているので注意。

21

以上のブレード速度 からブレードに働く
揚力 と抗力 を求めることができる。

22

ここで， はブレード翼面積， は空気密度である。
ブレード空気力 は，X軸をブレード相対風
に一致させたブレード相対風座標系 での成分
であり，ブレード固定座標系と同様，X軸をブレード進
行方向，Z軸をブレード下方方向としているので，抗力
と揚力にはマイナスが付く。このままでは⒂式の右辺に
持って行くことはできず，ブレード固定座標系に変換す
る必要がある。この変換は , , で表現される。ブ
レード固定座標系 の 面内で翼断面では，
方向速度 により流入速度はブレードに対して傾

いた方向から入っている。この角度をヨー角 とし，
だけ Z軸方向に回転した座標系をブレードヨー座標系

とすると両者の関係は図７から次の
ように表される。

23

同様に， により流入速度はブレードのピッチ角方向
斜め方向から入っている。この角度を流入角 とする
と，図８に示されるようにブレードヨー座標系

とブレード相対風座標系 は次
式で表される。

24

23式，24式の変換行列 ， は
の関係から次のように書き換えることが

できる。

25
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表１ 計算（実機）諸元

26

， によりブレード相対風座標系
の をブレード固定座標系

に変換すると次となる。

27

揚力係数 はブレード迎え角 によって変化する。
抗力係数 は，迎角に依らず一定値として０．０１とする。
揚力係数 は薄翼理論から次式とし，

28

迎角 はブレードピッチ角 とブレードの相対風による
流入角 （図８参照）から次式とする。

29

はブレード固定座標系の 軸周りのピッチ角である
が， はブレード相対風座標系の 軸周りのピッチ角
であり，両者の間には， の関係が
ある。29式の を級数展開するとNASA CR（１）の
５．１－２５頁の 式に一致する。
揚力傾斜 について，前述のとおり誘導速度をブレード
速度に含めていないことを鑑み，揚力傾斜 をアスペク
ト比 により補正する（６）。

30

は薄翼理論の理論値であり，ブレードのアスペ
クト比１２．１から， ＝５．３９とした。
以上により求められたブレード固定座標系でのブレー

ド空気力 を運動方程式⒂式の右辺
に入れる。リードラグ角 と のプラス方向は

リード方向で一致しているが，フラップ角 はフラップ
アップがプラスとなっているのに対し は鉛直下方が

プラスと極性が逆になっているので反転させる。ヒンジ
から空力代表点までの長さを とすると次式となる。

31

以上により， についての運動方程式として次式を
得る。

32

は次式で表される減衰行列である。

33

ヘリコプタではリードラグ方向にダンパーが通常設けら
れているのでそれを表す。

３．計算結果

３－１ 計算諸元
32式を odeint を用いて時間積分する python プログラ

ムを作成した。全ての計算の時間刻みはロータ１回転を
６０分割とし，図１０を除き５０秒間計算を行った。

34

NASA CR（１）に記載されている ＝８６．７［slug-ft］（１st

mass moment of blade about the hinge）， ＝１５１２．６
［slug-ft２］（Inertia of blade about the hinge）には，

35
の関係があるから，

36

37

とする。
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図９ 空気なし計算結果

図１０ 空気あり計算結果（ホバリング）

ブレードの重心位置を表す とは別にブレードの空力
代表点を表す を設定する。本稿の計算ではブレードを
１つの要素と見なしているので，ホバリング時のブレー
ド揚力は

38

で表されるが，周速は半径位置により異なる。この効果
を積分した場合は，次式となる。

39

翼面積を とすると，

40

38式と40式が等しくなる を求めると

41

このように は回転中心からの長さであり，31式に用い
る場合は を差し引いた４．３［m］が正しいが，第２報
の付録に示すコードでは を４．７［m］としている。今
後機会を見て修正が必要である。
UH―６０ブレードはほぼ翼弦長が一定であるので，ロータ
半径とブレード翼弦長から成る長方形としてブレード面
積を設定することはできるが，ハブへの取付部，つま
り，根元は翼を成していないのでその部分を取り除く。
カットアウト量はTM４１８３（４）の p７７の図を測り２２％とし
た。

42

３－２ 空気無の計算
ロータ風洞試験との比較検証の前に，基礎的な確認と

して，33式の減衰なし，空気力なし（空気密度 ＝０）
での計算を行った結果を図９に示す。初期値はリードラ
グ角，フラップ角ともに０．００１［rad］であり，以降の計
算もすべて同じである。
フラップ角とリードラグ角はそれぞれの周期ごとに初

期値と同じ位置に戻る自由振動となった。リードラグ角
の周期が０．８６８８秒，フラップ角の周期が０．２２４９秒になっ
ている。⒂式からフラップ角とリードラグ角の固有振動
数は以下となる。

43

44

フラップ角の周期は ＝０．２２４７９４秒，リード
ラグ角の周期は ＝０．８６９５２５秒となり，計算
分解能を考慮すれば両者は一致しているといえる。

３－３ 基本的な確認：ホバリング
次に空気力を加える。前節に続き，33式の減衰なし，

ピッチ角 ＝２［deg］とした。計算結果を図１０に示す。

フラップ角とリードラグ角は時間経過とともにある値
に収束した。リードラグ角の収束に至るまでの動きは空
気力なしの場合と同様な周期で変動しているのに対し
て，フラップ角は１周期程度の動きの中でほぼ収束して
いるという違いがある。この違いは揚力と抗力の違いに
より，28式に示すように迎え角により揚力係数は変化す
る一方抗力係数は一定値となっている。迎え角による揚
力変化については，29式の迎え角分母にある には21
式第２項にあるフラッピングによる成分 があり，
これが減衰として働く。リードラグ角については特に減
衰がはたらく要素はないので固有振動数 での変動が
継続するが，27式に示される座標変換を介しフラップ方
向の減衰がリードラグ方向にも影響するため最終的には
収束すると考えられる。
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フラップの収束値はプラスであり，リードラグの収束
値はマイナスとなっている。プラスのピッチ角により揚
力が発生しフラップ角はプラスの値に収束し，リードラ
グ角は抗力によりマイナスの値に収束していることにな
る。
３－１および３－２では基本的な特性を把握するため，
減衰をゼロとして計算してきたが，実機にはリードラグ
ダンパーが搭載されていることを鑑み，以降は33式の減
衰ありで計算を行う。

３－４ 基本的な確認：前進速度あり
前進速度ありの計算条件について説明する。ヘリコプタ
の前進速度は，アドバンス比 と呼ばれるホバリング時
のブレード翼端速度 と風洞風速（飛行速度）の比率
で表される（５）。

45

軸対称であるホバリングに対し，前進飛行は特定の方向
に向かって進むためブレードピッチ角 を次式により１
周の間に変化させる必要がある（５）。

46
はコレクティブピッチ角， ， はサイクリック

ピッチ角と呼ばれる。
＝０．３０１， ＝０， ＝６， ＝ ＝０［deg］での
結果を図１１に示す。ロータ１回転により同じ風速条件に
戻ることから，横軸の主目盛線間隔は，ロータ１回転
０．２３２７１［sec］＝２π/Ω（＝２７［rad/s］）に合わせ，補助
目盛線は４分の１回転，つまり方位角で９０度に対応させ
ている。１００回転後にはロータ回転に応じた周期解と

なっているリードラグ角は，ホバリング時の計算と同様
減衰が弱く，最初の数回転では固有振動数に近い動きと
なっている。図１１下段に示すようにある程度の時間経過
後は全てのブレードは同じ軌跡を描いており，横軸を方
位角とした場合に一致する関係になっている。⑻式およ
び図４に表されるように j＝０ブレード○は，時刻ゼロ
で機体後方に位置するところ，主目盛位置で最小のフ
ラップ角になり，ロータ半回転後（補助目盛線２つ先）
で最大のフラップ角になっている。これはロータが後方
に煽られていること（後傾）を表している。
実際のヘリコプタが前進飛行する際にはロータを前傾さ
せるためにサイクリックピッチ角を使う。そこで ＝
０，２，４，８［deg］の計算を実施してみた。周期解に
収束した１００回転時の結果を j＝０ブレードのみ各計算条
件で比較して図１２に示す。
をプラス方向に変化させた場合， ＝８［deg］で

は機体後方となる主目盛位置付近で最大フラップ角，反
対側で最小フラップ角と， ＝０［deg］では後傾して
いたロータが前傾に変わっていく様子が確認できる。
の増加に伴いリードラグ角も減少し ＝４［deg］

以上では収束解がほぼマイナスになっている。

以上の計算結果をロータ６分力で評価してみる。運動方
程式32式の右辺にくる27式のブレード空気力はブレード
固定座標系のものであり，合力としてのロータ揚力は風
洞風速を基準とする慣性座標系で定義されるので，座標
変換する。

図１１ 空気有ホバリングでの時歴プロット（注：本図のプロット点は，計算結果を間引いている）
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図１２ 縦サイクリックピッチ角効果

図１３ 縦サイクリックピッチ効果

47
j＝０，１，２，３の各ブレードについて上記を求め，合算
してロータ揚力 ，ロータ抗力 を求める。

48

トルクはハブ回転座標系でのブレード空気力 ，
， を求め

49

j＝０，１，２，３の各ブレード分を合算する。

50

は，ブレードを１つの要素としてみる本稿のやり方と
積分を行った場合との比較から，

51

において，41式の と の関係を反映すると，次とな
る。

52

以上の式および諸元を使って５０秒の時歴計算結果から計

算終了直前のロータ１回転分の平均をエクセルで計算し
トルク係数と抗力係数を求めた結果を図１３に示す。 ，
， は，ロータの円面積，ホバリング時の翼端速度に

よる無次元係数（４，５）である。

53

図１３の棒グラフの値は， ＝０［deg］では，トルクが
マイナスになっており，風車状態であることが確認でき
る。抗力はプラス，すなわちロータが前傾し前方（X軸
プラス）の力を発生している ＝４［deg］ではフラッ
プ角からもロータが前傾していることが確認できる。

４．おわりに

公開されているNASA CR（１）に基づいたシミュレー
ションプログラムを開発し，基本的な確認結果について
報告した。第２報ではNASA風洞試験（４）結果との比較
検証結果を報告する。
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