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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年度から卒業研究で取り組み，２０２４年度には

NASAによるロータ風洞試験結果（２）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。
本稿では，基本的な計算確認を行った第１報（３）に引き
続き，NASAロータ風洞試験結果との比較検証のうち，
ロータ揚力とロータ抗力の検証結果ついて報告する。

２．ブレード運動の数学モデル

ヘリコプタ・ブレードは，回転自由度を有するヒンジを介してハブに固定されており，ブレード回転に伴いヒンジ
回りのフラップ角 ，リードラグ角 が変化する。このフラップ角，リードラグ角に関する運動方程式は次式のよう
に表される（３）。

⑴

ここで， はブレード質量， はブレード重心とヒンジまでの距離， はハブ中心からヒンジまでの距離， は
ロータ回転角速度である。右辺は次式で表されるブレード空気力であり， はヒンジからブレード空力代表点までの
距離である（３）。
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⑵

は，ブレード相対風座標系で定義されるブレード揚力 とブレード抗力 をブレード固定座標系に
変換したもので，両座標系の変換行列は，ブレード固定座標系で表したブレード相対風 および同速度

から構成される で表現される。ブレード相対風 は，次式によ

り，ブレードフラップ角，リードラグ角の他，飛行速度 ，ロータシャフト迎え角 で表される。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（３）。

⑶

３．NASAロータ風洞試験

本稿の数値計算結果はNASA-TM４１８３記載の風洞試
験データ（２）と比較検証する。TM４１８３では Baseline ブ
レードとしてCR１６６３０９が対象としているUH－６０の
ロータ風洞試験が行われている。TM４１８３から Baseline
ブレードの試験条件を表１に示す。TM４１８３のデータは
NASA Langley の TDT（Transonic Dynamic Tunnel）
で取得された。TDTは風洞全体を加圧することで実機
レイノルズ数に近づけた風洞試験が可能で，表１から海
面上標準大気の空気密度１．２２５［kg/m３］＝０．００２３７６９
［slug/ft３］よりも高い気体密度で風洞試験が行われて
いる。さらにTM４１８３のデータが取得された１９９０年当時
はR―１２フロンガスが使用されていた。R―１２の粘性係数
はおよそ１２．５［ Pa-s］（４）であり，空気の１８［ Pa-s］
（海面上標準大気）よりも低くレイノルズ向上効果があ
る。
表１の多くの条件で ＝０．６５となっているのは，

マッハ数が実機に一致していることを示す。後掲する表
３からUH―６０実機のホバリング時ブレード翼端速度は
２２１［m/s］であり，海面上標準大気の１５℃での翼端マッ
ハ数は０．６５である。以上から，風洞試験のレイノルズ数
を , UH―６０実機のレイノルズ数を と表すと，
風洞試験のレイノルズ数比率「％Re」は次式となる。

＝０．６５の条件では は１．０， は模型縮
率で１／６，速度比はR―１２フロンの粘性を反映し，風洞
試験のレイノルズ数の実機比「％Re」を計算し表１に
示している。

表１にある は，ブレードに働く慣性力と空気力の比率
を示すロック数と呼ばれる無次元数で（５）， はロータ半
径， はブレード翼弦長， は空気密度， は揚
力傾斜， はブレードの慣性モーメントである。

⑷

表３に後掲するUH―６０実機諸元からロック数を計算す
ると８．９となり，表１の試験条件の中では９．３５に近い。
以上から，７（c）を検証条件として採用する。
７（c）の試験結果の一部を表２に示す。 , ， ，
， が試験条件で ， ， が６分力天秤による計測

結果である。 はロータシャフトの迎角， 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）の比である（５）。

⑸

， ， は次式によりブレードピッチ角 を構成し，
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（５）。
⑹

， ， は風洞風を基準とする慣性座標系でのロータ
合力の無次元化数であり，⑵式のブレード固定座標系で
のブレード空気力を座標変換行列（３）
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表１ NASAロータ風洞試験条件（２）

表２ NASAロータ風洞結果例（Table７（c）の代表例）（２）

表３ 計算（実機）諸元（３）

により変換し，

⑺

j＝０，１，２，３の各ブレード分を合算してロータ揚力
，ロータ抗力 を求める。

⑻

以上をロータの円面積，ホバリング時の翼端速度により
無次元化し ， を求める（２，５）。

⑼

４．計算結果

４－１ 計算諸元およびプログラム
watlab-blog.com（６）を参考に⑴式を odeint により時間

積分する python プログラムを作成した。odeint は運動
方程式の変数（ , ）を戻り値として返すが，ブレー
ド空気力等の変数を引っ張り出す必要があり，その方法
は stackoverflow.com（７）を参考にした。表１にあるよう
に検証データは実機レイノルズに近い条件で取得されて
いるので，計算諸元は表３に示す実機諸元とする。ソー
スコードを付録に収録する。

４－２ NASAとの比較検証（その１）
NASA試 験（２）の ＝０．２５， ＝－５．２［deg］， ＝１２
［deg］, ＝－５．２［deg］， ＝５．４［deg］で計算した

時歴を図１に示す。
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第１報（３）の図１１と同様に j＝０ブレード〇は機体前方位
置（主目盛線）で が最大，機体後方（真ん中の補助目
盛線位置）で最小となっており，ロータが後傾している
ことがわかる。 ， がロータ回転に応じた周期解と
なっているように，ハブ回転座標系（３）の ，ハブ固
定座標系（３）の 等のブレード空気力にもロータ回転
に合わせた周期変動がみられる。
同様な計算を行い，図１以外の ， ， の結果も併
せて同じ ， の結果をまとめて，縦軸：揚力係数，横
軸：抗力係数でグラフ化した結果を図２に示す。

４－３ NASAとの比較検証（その２）
図２においてNASA試験結果はシャフト迎角方向に概
ね沿っているのに対し計算結果は大きくずれている。
TM４１８３に「At each collective pitch setting, the cyclic
pitch was used to remove rotor first harmonic flapping
with respect to the rotor shaft．」とあり， ， の設

図１ 検証結果（その１）時歴データ

図２ NASA試験条件での計算結果
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定方法が述べられている。 ， をTM４１８３値に合わ
せるのではなく，NBU Gen-Hel で ， を同じよう
に設定する方法を検討する。計算されたフラップ角 を

次式で表した際に，前記引用部は ＝０， ＝０を意
味するので，これを達成する ， を繰り返し計算で
求める。

⑽

いま繰り返し計算の途中 i番目とし， ， に対する計算結果を ， と表す。（i＋１）番目の状
態は次式で表すことができる。

⑾

行列形式に書き直すと次となる。 はヤコビ行列である。

⑿

操舵量について， ， をゼロに近づけるための修正量を ， で表し，

⒀

繰り返し計算の目標として であることを踏まえると

⒁

となる。線形であれば，これで操舵修正量を求めることができるが，本問題は非線形なので⒁式で得られた操舵修正
量に対して１．０より小さい係数（付録に示すプログラムでは０．３）を乗じて操舵量の修正を行う操作を繰り返し，

に近づいたかの収束判定を行う。ヤコビ行列 は次式により数値計算で求める。

⒂

以上の繰り返し計算により となる ，
を求めた場合の計算結果を図３に示す。図２と異なり，
フラップ角から１Ωの周期変動が無くなっていることが
確認できる。 などのブレード空気力を見ると，振
幅は図２とほぼ同じレベルであるが，その中心値はゼロ
に近づき，j＝０，１，２，３の和は小さくなっている。図
３以外の ，の結果も併せて同じ ， の結果をまと
めてグラフ化した結果を図４に示す。

， をゼロに近づけた▲はNASA試験結果に近く
なった。トリムの方法として，シャフトに対してロータ
面を直交させることから ， のラインはシャフト迎角
の方向を向くことが確認できる。なお，ロータ揚力が高
い場合，⒁式の繰り返し計算の収束が難しい場合があ
る。
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４－４ NASAとの比較検証（その３）
ただし，NASA風洞試験結果は，揚力係数０．００８以上で
は合力が前に垂れてきている。この要因としてブレード
が失速に近づいていることが考えられる。
４－３までの計算では第１報28式に示すように，ブレー
ド断面の揚力係数は迎角に比例，抗力係数は一定と仮定
しており，失速は考慮されていない。
一方CRにはUH―６０ブレードで使われている SC１０９５翼
の揚力／抗力データが掲載されている。図５に示すよう
に高い迎角では失速と思われる揚力の増加の頭打ち，抗
力増を示している。そこで，失速の影響を評価するた
め，第１報の28式に代わりCR（１）の ， テーブルのM
＝０．４のデータに線形補間して使用する計算を行った。
０．０１で一定と仮設定していた抗力係数についても同様な
補間を行った。その結果を図６に■で示す。図６から，
ロータ揚力係数０．００８以上の領域でロータ合力が前垂れ
する様子をNBU Gen-Hel は捉えており，前垂れの要因
はブレード失速である可能性が高いことが分かった。

図３ NASA比較検証結果（その２）時歴データ

図４ 検証結果（その２）揚抗特性
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図５ ２次元翼テーブルデータ

図６ 検証結果（その２）揚抗特性

図５の２次元翼型データを使うことで，図６に示され
るようにロータのX軸方向の力が増え合力が前垂れす
る理由について考察する。参考文献（８）にあるように，
ヘリコプタが前進飛行時に機体飛行速度とブレード回転
速度が反対向きとなる後退側で迎角が大きくなる。CR
が対象としているUH―６０と同じ上方からみて反時計回
りにロータが回転するヘリコプタの場合，ブレードの失
速は主に左舷側で発生することになる。左舷側でのブ
レード失速は，ブレード相対風座標系でのブレード抗力
を増大させるが，その方向をハブ固定座標系から見ると
機体前方方向となる。このため，ブレード失速によりX
軸方向の力が増えることになる。

５．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，NASA TM（２）にある実機
レイノルズ数のロータ風洞試験結果と比較検証した。
ロータ６分力のうちロータ揚力とロータ抗力の関係につ
いて，失速効果を反映することで，ブレードの失速によ
る高揚力域での非線形性を捉えることができた。
付録に収録するプログラムについて，２０２４年度卒業研

究以降の課題を列挙しておく。
● Fと F２で同じ計算が重複してコーディングされて

おり，信頼性に難があるのを改善する。
● 第１報41式 等の間違いを修正する。
● 本稿では４－３を除き５０秒間計算させているが，途

中で収束判定をすて計算を止める。本稿に示したフ
ラッピングの１Ω成分の導出するアルゴリズムと似
たようなものになるはず。
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