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は　し　が　き

　高速海上輸送についての関心が高まり、各方面で高速船あるいは高速艇に関する研究

が実施され様々なコンセプトが提唱されている。その中でWIG（Wing　In　Ground

ef飴ct）すなわち地面効果翼を用いた高速海上輸送システムが将来型輸送システムの候

　　　　　　　　　　　　　　　　　　ノ補のひとつとして考えられるようになってきた。WIGについては古くから研究されて

おり、基礎的な理論研究から数値流体力学に基づく研究まで、またコンセプトの提唱か

ら実用的な研究あるいは試作システムに関する研究まで多くの研究が実施されている。

　一般にWIGに関する理論は剛体壁面上を飛行すると仮定しているが、実用上は水面

すなわち自由表面上を飛行する高速輸送システムとして実現されることになるので、水

面の変形の影響を受ける可能性がある。筆者の研究グループでは2次元および3次元

WIGへの水面の変形の影響について数値計算に基づく検討を行い、2次元および3

次元の場合いずれも水面の変形の影響は実用上無視してよいという結論が得られてい

る。従ってWIGの場合水面を剛体壁面と仮定することに何等問題はない。

　本研究ではこのような研究結果をふまえ、水面を剛体壁面とし空中に適当な曲面をも

つWIGを仮定してこの流体力学的特性を揚力体理論で表現し、非線形計画法を応用

し適当な制約条件の下に適当な空気力学的特性を最適化するという方法により、高速

WIGの表面形状を生成するコードを作成しようとするものである。非線形計画法を船

型計画に利用しようとする研究は筆者に始まり多くの検討例があるが、揚力体理論と非

線形計画法を組み合わせた手法によりWIGの表面形状を生成しようとするアイデア

については初めての試みでもある。

　本研究ではまず2次元揚力体理論によりWIG翼型を生成するコードを開発し、基

礎的な問題点について検討する。この問題ではWIGに要求される性能に関する最適

化のための目的関数および制約条件について検討し、数種の設定問題に対して最適形状

を生成するコードを開発する。これらの基礎的研究成果を基に3次元WIGの流体力

学的性能を評価する3次元揚力体理論に基づく計算コードを開発し、様々な翼型に適

用しWIGとしての空力特性について検討する。これらの研究について実施した後、非

線形計画法を組み合わせたコードを開発して、実際にラムウィング型3D　WIGについ

て最適化計算例を示し、その最適形状について検討する。

　なお本報告書では最適化コードに関する研究成果とともに、それ以前に筆者の研究グ

ループの実施したWIGの自由表面効果、すなわちWIGに対する自由表面影響につい

て検討した際の研究成果についても再掲している。これらの研究は本研究を実施する際

の基礎理論の一部でもあり、最適化計算コードを理解するためにも必要な部分であるの

で、あえて報告書に加えることにした。
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WIGの自由表面効果に関する数値解析的研究

正員増田聖始＊ 正員鈴木和夫＊＊

Simulation　of　Hydrodynamic　Effects　of　2－Dimensional　WIG　Moving　near　the　Free　Surface

by　Satoshi　Masuda，〃i6〃¢∂θγ Kazuo　Suzuki，〃勿z∂67

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　S㎜mary

　In　this　paper，　hydrodynamic　e任ects　of　2－dimensional　WIG（Wing　In　Ground　effect）moving　near　the

free　surface　are　simulated　by　means　of　boundary　element　techniques．　The　air　How負eld　around　WIG　is

analyzed　by　the　panel　method，　and　interactions　between　WIG　and　the　free　surface　are　given　as　pressure

distributions　acting　on　the　free　surface　by　this　method．　In　order　to　analyze　the　wave　making　phenom・

ena　of　water　by　those　pressure　distributions，　the　boundary　element　method　based　on　Cauchy’s　integral

theorem　is　employed，　in　which　nonlinearities　of　free　surface　conditions　cah　be　included．　As　results　of

those　computations，　hqwever，　it　is　veri丘ed　that　wave　making　effects　of　WIG　are　very　small　because　of

the　difference　of　nuid　density，　In　final　examples　of　the　present　computations，　simulations　of　lift　changes

of　WIG　moving　near　the　incident　regular　waves　are　shown　by　using　the　combined　scheme　of　the　panel

method　and　the　discrete　vortex　method．　In　those　examples，　the　wave　surface　can　be　treated　as　the　rigid

wavy　wall，　because　the　wave　making　effect　of　WIG　is　sma11．

1．緒 言

　21世紀を迎えるにあたり世界経済はますます国際化し，

それにともないより速く大量で安価な輸送システムの発展

が望まれている。船という海上輸送システムを考えたとき

大量で安価という要因は現在まである程度満だされてき

た。しかし輸送スピ憎ドという点を考えるとまだまだ改善

の余地があると考えられる。近年船舶の高速化について

様々な研究がなされている。これらの研究は船の大量輸送

という利点を生かしながら，高速化を行うことで航空機な

どの高速輸送システムに競合しようとするものである。例

えば，運輸省が中心となり各造船会社が開発を行っている

TS：しなどもその1例である。船舶の高速化の方法として，

船体の造波抵抗を極小化した排水量型船型，あるいは水中

翼船やSES（surface　effect　ship），ホバークラフトなど

様々なものが考えられている。

　その中で船体を何らかの揚力で浮上させ浸水面積を減ら

＊　NKK応用技術研究所（研究当時　横浜国立大学大
　　学院）

＊＊ ｡浜国立大学工学部

し，抵抗の軽減を図ろうとするものがある。これらは一般

に非排水量型と呼ばれ，先に述べた水中翼，SES，ホバーク

ラフトなどがある。ここでSES，ホバークラフトはACV

（Air　Cusion　Vehicle）と言われるもので，空気揚力を用い

て船体を完全に水面上に浮上させて航行するものである。

本研究で述べるWIGもその一種である。ただ前述の2

船型と違うのは浮上用のファンなどのpower　liftを用い

るのではなく，地面効果と高速前進する事によって生じる

相対気流による動圧（ラム圧）を翼面下と水面間に閉じこ

める事による揚力により浮上するものである。また最近で

はPAR／WIGという自らの推進力を翼面下にせき止める

ことによって浮上するものもある。ここでWIGを大きく

分けると3つのタイプに分類する事ができる。1つは地面

効果のみを利用するものでこの外見は殆ど飛行機とかわり

ない。次に地面効果とせき止め圧（ラム圧）によって浮上

するもので1ippisch翼に代表されるような低アスペクト

比の翼をもつものである。最後のタイプはPAR／WIGであ

る。これらのどのタイプにおいてもかなりの高速が期待で

きる。この高速性を利用し航空機よりは安価で，船舶より

は高速な輸送形態を目指すのがWIGである。これは有名

なGabrielli・von　Karmanの輸送効率チャートの空白の三
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Fig．2　Coordinate　systems

角地帯を埋めるものとして期待されている鋤。

WIGに関する研究はかなり古くから航空機の分野3）4）で

なされてきた。またいくつかは試作され，実際にレジャー

ボートとして販売されている物もある5）。しかしながら，地

面形状の変化や自由表面との干渉に関する基礎的な解析は

数少ない6）7）8）。そこで，本研究では2次元WIGの自由表面

効果にのみ着自し，Fig．1に示すように次のような3種類

の数値解析を行った。

　1．平水面上を飛行する場合（造波なし）

　　　パネル法による解析

　2．WIGと自由表面との相互干渉（造白あり）

　　　パネル法およびCauchyの積分定理に基づいた境界

　　要素法による解析

　3．WIGが規則波上を飛行する場合

　　パネル法および離散渦法による解析

以下これらについて報告を述べる。

2．WIGの基本特性（平水面上を飛行する場合）

　2．1問題の設定と数値計算法

本論文ではまずWIGの基本特性として，平水面上を飛

行する場合の解析について述べる。空中部の流場を非圧縮，

非粘性，非回転とすると，翼回りの速度ポテンシャルφ。

は，次のようなLaplaceの方程式を満たす。ただし，本論

文の式は全て翼弦長Cと翼の前進速度σで無次元化して

表すことにする。

　　響＋零距・　　　　　　（1）

このとき，座標系をFig．2のa）のように仮定するとWIG

周りの流れは，

　　妬（切）一・・＋謙γ（妖ガ）a・t鰐≡髪；爵

　　　　　　＋嶽γ（妖〆）訂・t㎝砦；お

　　　　　　＋秀（灘’，〆）ln　4（コじ一」じ’）・＋（㌢一の・爵

　　　　　　＋ズσ（潮1n（ば）・＋（y＋〆）・爵

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（2）

と表される。ここでSは翼面を表し，σは吹き出し密度を，

γを循環密度を表す。また第3項および第5項が鏡像影響

を表す項である。式（2）が満たすべき境界条件については，

まず翼表面において法線方向速度が0であることから

　　箸一・・nS　　　　（3）
また，翼の後縁についての条件については，翼の後縁で流

れが滑らかに流れ出るようにKuttaの条件を用いる。すな

わち後縁における上面と下面の接線方向速度が同じである
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WIGの自由表面効果に関する数値解析的研究

と考え，

　　阿＋π・磁考一万γ翫瀞砺

　　　　＋翫γ翫撫・4み

　　　　＋着所伽＋鎧の∫蘇砺（5）

ここでみはノ番目のパネル要素であり，

　　薯1＿一」要1＿・tt・ailing・dg・（4）

を満足しなければならない。

　以上の基礎式について数値計算を行うにあたり，まず

Fig．3のように翼面上を翼後縁下面から時計回りにパネル

分割し，式（2）に対し各パネル上において吹き出し密度σ

が一定，全てのパネルにおいて循環密度γが等しいと仮定

し離散化を行う。また各パネル上で境界条件を満足する代

表点（control　point）をその中点におく。以上の仮定から

ゴ番目のパネルに誘導される速度ベクトル骸は次のよう

に書き表される。

　　　　　　　　　　　　1　砺

　　　　　　　　　　　　　　」≠f

　　　　　1　κω

Bガ＝（エf一ζ〆，〃ゴー〃ノ）

Rみ＝（灘ゴーユ2’，〃ゴ十〃’）

Rアび窺（　ノ　　　ノ〃ご一〃，銑『必）

R多が＝（〃ガ十3／，二じど一認！）

y｝＝（Z6ゴ，鋳）

必，C乙〆on〆th　pane1

必’C3〆　on／th　paneI

必’C乙〆　onノ’th　pane1

必〆C3〆on〆th　pane1（6）

　　　　　　　　　（7）
ただし，びは一様流速ベクトルを，πゴ，ず、はそれぞれ法線方

向ベクトルおよび接線方向ベクトルを表す。以上より境界

条件（3）（4）を用いると，

　　晦f％f十η猷幽＝0　ゴ＝1，…，脇　　　　　　　　　（8）

　　云♂1％1十ら1〃1十砺ψ伽ω十’酬の伽”＝0　　　　　　（9）

と表され，未知数は各パネルにおける吹き出し密度のと翼

面上の循環密度γである。従って式（8）（9）より得られる

マトリックス方程式を解けばすべての未知数を求める事が

できる。

　また，揚力係数C乙および1／4モーメント係数C訂11、は

以上の結果より得られた翼面上の圧力分布より求める。翼

面上に誘導される速度を砺とすると翼面上の圧力係数

N轟’tれpane1

　　　　N”th　pane量

　　　　1st　panel

遅。＋1’t瓦pane1

　Cρ，揚力係数αおよび1／4モーメント係数Cκ1！、は，

　　　0ρ（灘，〃）＝1一協（灘，〃）　　　　　　　　　　（10）

　　　α一一露（泌（灘，〃）η鵡4）爵’　　　（u）

　　・〃1／4一一ic・（・・，〃）η“（・・，“）4、4（灘，鋤　（12）

と表される。ただし吻は翼面上の法線方向ベクトルの〃

成分，1114（夙〃）は任意の翼面上の点から翼弦長の1／4中毛、

までの距離とする。

　2．2数値計算例および考察

　まず本計算方法の精度を確かめるために一様流中（地面

効果の影響なし）の2次元翼（NACA　23015）の揚力係数，

1／4モーメント係数についての本計算結果とNACAの実

験結果9）および他計算法による結果10）との比較をFig．4

およびFig．5に示す。これらの結果より本計算の精度が十

分であることが分かる。次に高度による揚力係数の変化に

ついて考える。前述の翼型についてFig．6に他計算の結果

との比較10）を示す。定性的にも定量的にもよく一致してい

ることがわかる。また地面効果が全ての迎角において揚力

が増加する方向に作用するわけではなく，2。，4。という比

較的低い迎角においては，揚力は増加せず逆に減少してい

ることがわかる。このように同高度でも迎角によって揚力

が大きく変動することは，安定性の面で大きな問題である。

地面効果中のこのような不安定性については航空機の分野

でも着陸時の問題3》として重要視されている。

　次に，高度による揚力係数の変化について計算を行う。

まず翼厚の違いによる比較を行うためにNACA　OO12と

NACA　OOO6について，またキャンパーの違いによる比較

CL

1．5

1．0

0．5

　　　　　幽

　　　　　囹
　　　　　　　control　point

　　　　i’t腕panel

Fig．3　Panel　arrangement

0。0

　　Present　Ca1．

　　Cal．　by　Bessho　et　a1．

O　　　NACA　exp．　data

O

　　2．0　　　　　4．0　　　　　6．0　　　　　8．0　　　　10．0

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　α（deg＞

Fig．4　Comparison　of　C乙（NACA　23015）
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を行うためにNACA　OO12とNACA　9412について計算す

る。Fig．7にNAcA　oo12とNAcA　ooo6の比較を示す。迎

角が8。のときはほぼ同様な揚力増加を示しているが，6。

のときはNACA　OOO6の揚力がNACA　OO12より大きくな

っている。また4。においてはNACA　OOO6が揚力増加を示

しているのに対してNACA　OO12は揚力減少を示してい

る。2。においては同様に揚力減少しているがNACA　OOO6

のほうが揚力が負に転ずる高度が低いことがわかる。WIG

に対する適応ということを考えると，迎角が小ざい場合，

高度によって揚力が大きく減少するということは，低高度

CM　1／4

－3．0

一2．0

一1．0

0．0

NACAOO12

○

Present　Ca1．

NACA　eXF　data，

0．0　　2．0　　4．0　　6．0　　8．0　　α（deg）

CM　1／4

－3．0

一2．0

一1．0

0．0

O

NACA4412

O

○

O

Present　Ca1．

NACA　exp．　data

○

0．0　　2．0　　4．0　　6．0　　8．0　　α（deg）

において迎角による揚力変動が大きく，空力的に不安定で

あるといえる。このようなことから対称翼においては翼厚

が薄いほうがWIGとしての適応性があると考えられる。

次にFig．8に，　NAcA　oo12とNAcA　9412の揚力の比較

を行う。全体的にNACA　9412においては高度による揚力

変動は小さく，迎角が4。，6。，8。においてはむしろ若干の

揚力減少を示している。また迎角が2。においては揚力がわ

ずかに増加しており，今まで示した他の翼型とは性質が異

なっている。．NACA　9412のようなきわめてキャンパーが

大きい翼では全体的に揚力増加は望めないが，大きな揚力

減少も無いのが特徴である。前述のようにWIGの実機（試

作艇）にはせき止め圧（ラム圧）を利用したものが少なく

ない。このようなWIGに対してはきわめてキャンパーの

大きい翼型が使用される。つまり揚力増加はラム圧に期待

できるわけである。このとき翼型自身の高度による揚力変

動が少ないという特性は興味深い。ただしWIGに実際に

使用される翼型はアスペクト比が小さく，3次元影響が大

きいと思われるので2次元翼型の性能から即判断するのは

問題がある。そういった意味では同様の3次元数値解析が

必要であろう。また別の問題点としては，NACA　9412のよ

うなキャンパーの大きな翼型にたいして本計算方法の誤差

が大きいことが考えられる。なぜなら実際は流線が翼後縁

から流れ出さないで，途中で剥離してしまうからである。

CL
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0．0

＼㍉、

＼
一．．．＿＿＿

Present　Cal．
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一　α＝40
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Fig．5　Comparison　of　C〃114（NACA　OO12，　NACA　4412）
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WIGの自由表面効果に関する数値解析的研究

　ただし実機（試作艇）では推進のためのプロペラを翼後縁

　付近に配置する事が多くプロペラによる推進によりある程

　度剥離が抑えられるという報告もある。

　　　　　　3．WIGと自由表面の相互干渉

　　3．1問題の設定と数値計算法

　　前章では水面を剛体と仮定し造波現象を無視したが，こ

　こではWIGと自由表面の相互干渉について考え，　WIGに

　よる造波を考慮した解析を行う。本計算では空中部と水中

部の2つの流場を干渉させながら解くことによって時系列

　にそった波形，揚力変動，造波抗力を求める。座標系をFig．

2のb）のように定め，前章と同様に空中部とも完全流体で

あると仮定する。まず空中部の定式化について考える。（2）

式においては波面の変形による影響を考慮していないが，

　ここでは自由表面上に吹き出しを配慮することによってそ

の影響を考慮することとする。よって空中部の速度ポテン

　シャルφαは，

　　晦（必，〃）一必＋嘉γ（潮arctan塞≡董；爵

　　　　　　　＋嶽γM・・ctan窪爵

　　　　　　　＋オσ（τ’，の1n（灘一の2＋（〃一〃）・爵

　　　　　　　＋ズσ（潮ln（・・一室）・＋（ツ＋〆）・ゐ

　　　　　　　＋∫σ（潮1n侮の・＋（“ゴ）・認

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（13）

と表される。ただしFは自由表面を示し，φ、の満足すべき

境界条件は

　　二一・・n5and　F　　　（、4）

およびKuttaの条件（4）である。

　次に水中部の定式化について述べる。まず流場を複素速

度ポテンシャルωを用いて表すと，

　　ω（9；’）＝φψ（π㍉〃；’）＋ガψ。（・・，“；の　　（15）

ここで

　　2＝竃謬十庭ノ　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（16）

と表すことができる。Cauchyの積分定理より

　　　　ω（9）　　露
　　　z一男・た＝0　　　　　　（17）

ここで，為を境界0に近づけると式（17）は積分主値をと
り，

　　細㈲＋歪袈錫伽0　　　　　（18）

が成り立つ。例えば境界が滑らかであったとするとα〕＝π

である。ここで境界0において速度ポテンシャルφ、が既

知である領域をCφ，流れ関数ψψが既知である領域をCψ

とし，式（18）を実数部と虚数部に分けると，（18）式は，

　　　一瓢；の＋R・［　ω（9；’〆　宕一緬〉ぬ］一・・nC，

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（19）

　　　軸；’）＋・吻［〆警）ぬ］一・・nC、（2・）

　と書き直される。以上の2式において複素速度ポテンシャ

　ルz〃を離散化することにより各境界で未知であるφ、お

　よびφψを求めることができる。

　　次に水中部の境界条件について考える。水中部の境界条

　件として特に重要なのは自由表面条件である。なぜなら空

　中部と水中部のこれら2つの流場の相互干渉は自由表面を

　介して行われる。空中部に対しては自由表面形状が影響し，

　水中部に対しては自由表面形状および自由表面上における

速度ポテンシャルφωの値が影響を及ぼす。自由表面形状

および自由表面上における速度ポテンシャル砺は，WIG

　により自由表面上に誘導される圧力分布を考慮することに

　よって決定される。

　　まず自由表面条件について考える。自由表面条件をLa．

grange的に表すと自由表面上の速度ポテンシャルは，

　　箸一溜（∂φの∂即）2＋（筈）2｝囎一ρ舞）＋壱

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（21）

と書き表され，そのときの自由表面形状の条件は以下の2

式で書き表される。

　　書一廓　　　　　　　　（22）

　　審一町　　　　　　　（23）

ただしρ＊（’）は，自由表面上に誘導される圧力から大気圧

を差し引いたものである。よってBemoulliの定理より

　　ρ＊ω一青ρ・（・一〃・）＋普　’　（24）

と表される。ここで〃は自由表面上に誘導される速度と

し，ρ。は空気の密度，ρωは水中部の密度とする。

　これらの常微分方程式を解くことによって任意の時刻に

おける自由表面上の速度ポデンシャルφ．と自由表面形状

を求めることができる。実際には常微分方程式を数値積分

することによって求めることが可能である。なお，自由表

面条件の初期値として

　　φψ＝必

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（25）
　　〃＝0

とする。

　その他の領域に却ける境界条件について考える。上流境

界および水底については容易に境界条件が決定できる。

　　φωrr：on　upstream　boundary　　　　　　　（26）

　　ん＝一H：on　bottom　　　　　　　　　　　　（27）

下流境界面については，これが開境界面であり，実際はφω，

ψω共に未知数である。よって自由表面上のφ砂より下流境

界面上のφωを推定する必要がある。このとき下流面より

9
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流体が滑らかに流出し，自由表面上に不自然な反射波を生

じさせ．ないように設定する必要がある。ここではLagran・

ge型の自由表面条件と線形自由表面条件を結合させるこ

とによって下流境界面の速度ポテンシャルを決定した11）。

今，下流境界面と自由表面との交点の撹乱速度ポテンシャ

ルをψ。，〃座標を〃、とすると

　1．　〃。；≧0

　（a）〃≦0

　　ψ一論器s辮丁丁　　　（28）

　（b）〃≧0

　　一遍灘器鑑　　（29）
　2．　〃。≦0

　　ψ一軌認畿場　　　　　　（3・）

と表すことができる。以上をまとめて，水中部の境界条件

をTable　1に，また初期条件をTable　2に示す。

　以上の定式化に対し離散化を行うわけであるが，’空中部

については前節と同様な離散化を実施することにより，

（13）式から，ゴ番目のパネルに誘導される速度を，

阿＋　＋蝪一盛γ都濃4み

　　　　＋療γ翫瀞4み

　　　　＋署の兀瀞4み　　　（31）

と表すことができ，数値解析も同様にして実行できる。な

お自由表面を含めたパネルの配置をFig．3に示す。

　水中部の式についての離散化は，まず，ωを2の多項式

を用いて表すと

　　　　　ガァ
　　2〃（g）＝・Σノ1。ωη　　　　　　　　　　　　（32）
　　　　　星＝1

上式の核関数五．は多項式の次数で決まる。ここでは精度

および安定性の面から次数は1として考えることz，＝≦z≦

g。＋1から核関数ノ1．は，

　　ノ1。＝・2一忽・＋1

　　　　9η一一9れ＋1

Table　l　Boundary　conditlons

B・πη伽〃 Ooπゴ漉。η

free　surface φJr・m　equati・n（21）

upstream　boundary　condition φψ＝ユ：

bottom ψω＝一H

downstream　boundary　conditlon φ脚froln　equation（28）～（30）

Table　2　1nitial　conditiolls

80u？L4αア〃 Oo7L　4西。η

free　surfa£e φψ＝τ

upstrealn　boundary　condition φψ＝皿

bottom ψ脚＝一∬

downsもream　boundary　condition φu，fronl　equation（28）～（30）

　　ノ1胴＝z－9・
　　　　　著η＋1－9η

　　ノ1鳶＝0　　　　ノ診＝＝1，。・・，22－1，η一ト2，一㍉ノ〉♪　　　　　　　　（33）

と書き表される。ノ1。をもちいて（18）を書き改めると

　　鰍＋漁∬”1鰯夢髪1伽・1改一・

　　　　　バリ
　　蜘ω為＋Σ几。・ω。＝0　　　　　　　　　　（34）
　　　　　η＝1

となり，影響係数几。をもちいて表す事ができる。ここで影

響係数几。は，

　　几。一9一z・一11n2・一2・＋z・『2・一11n2・＋r為
　　　　zη一zπ＿1　　　　　　　　　　9η一1一疋々 容れ『2π＋1　　　Z箆一2為

　　　　　　　　（35）

と表され，η＝ん一1，ん，ん十1ならば，

　几，、．1－2ぬ≡i9丸一21n2・一1－9・

　　　　　Z々一1－2ゐ＿2　　　　　　　　　　　　2々＿2－Z々

　几，、一1nZ々＋1－2L偽
　　　　　9ゐ一1－2々

　　　　　　Z々一Zた＋2’ln竃・・1『為　几，々＋F
　　　　　2々＋1＝2々＋2　　Zぬ＋2－2々

（36）

（37）

（38）

　　　　　　　ハう
　　　　　　　Σ几ガω。＝OonCψ　　　　（40）
　　　　　　　巖

となり，両型より既知部を右辺に，未知部を左辺に移項し，

得られた連立方程式を解くことによって各境界において未

知である賜，ψψを得ることができる。ここでは連立方程式

の数値解法としてGauss－Seide1法を用いた。本計算のよ

うに連立方程式の係数マトリックスが優対角行列であるよ

うな場合は，Gaussの消法などに比べて20％から40％程度

の速度の向上が見られる。

　最後に（21）（22）（23）式の数値積分について考える。（21）

（22）（23）式は時間に関する常微分方程式である。よって数

値解析的に解を求めるには時間step毎に積分を行う必要

がある。そこで本計算においては1stepから3stepまで4

次のRunge－Kutta法12）を用い，それ以後の時間積分には

Hammingの予測子・修正子法12）を用いた。

　以上のような基礎式に基づいた計算手順をFig．9に示

す。1つのtime　stepを大きく分けて2つの計算部に分け

る。初めに空中部の計算を行いWIGによって自由表面に

誘導される圧力分布を求める。次の処理として水中部の計

算を行う。さきに求めた圧力分布をもちいて自由表面上の

速度ポテンシャルφψを決定し，Cauchyの積分定理に基づ

いた境界要素法により水中部の解析を行う。このとき自由

表面形状が決定される。この手順を繰り返す事により各

time　stepにおける自由表面形状，翼面上の圧力分布および

揚力係数などを求めることができる。このときの揚力係数

Cしについては前節と同様に式（10），（11）より求めること

となる。以上の結果より式（19）（20）を離散化した形に直す

と，

一面＋ｷ呵一・㎝α　（39）

一［　］

10
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Fig，9　Flow　chart

ができ，造波抗力係数C脚は，

　　C・W嘱C・（偽〃臨鋤　　 （41）

と表される13）。ただし翫は翼面上における法線方向ベク

　トルのコじ成分とする。

　3．2数値計算例および考察

　計算対象としてFroude数01π＝15，迎角α＝8。，乃

＝0．01で飛行するWIGを考える。これは翼弦長10　mの

’IWIGが翼後縁における高度0．1mを航行速度約300　knot

で飛行する場合に相当する。まずはじめにNACA　23015に

ついて計算を行った。Fig．10に波形を，　Fig．11に時系列に

沿った揚力係数，造波抗力係数を示す。後続波の第1波は

翼弦長の10倍程度後方に生じ，波高は極めて小さく波長が

長いことがわかる。またこのとき造波による揚力変動はほ

とんど無く，造波抗力もほとんど0である。次に翼型の違

いによる造波の違いをFig．12に，揚力係数と造波抗力係

数の違いをFig．13に示す。計算対象とした翼型は

NACA　OO12，　NACA　OOO6，　NACA　9406である。以上の結

果からもWIGによる造波およびそれにともなう揚力変

動，造波抗力は非常に小さいことがわかる。またこれら3

種類の翼型による波形，揚力変動，造波抗力はほとんど違

いがないといえる。

　　これらの結果から，WIGが300　knotというようなかな

りの高速で飛行する場合でも大きな造波は見られないこと

0．02

1・1000＝0．068sec
0．01

1・800
1・1000

κ

0．0 20．0

卜600
1・1200

一〇，01

閥ACA23015
α，・8’ h ・o．Ol

一〇．02
Fn ・15

Fig，10　Time　history　of　wave　profile（NACA　23015）
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Fig．11　Time　history　of　CL，　CDw（NACA　23015）
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一〇。02

Fig．12　Comparison　of　wave　pro丘1e

がわかる。これについては空気と水の大きな密度差が原因

であると考えられる。ただしこの結果は2次元翼について

のものであり，分散波が生じるような3次元WIGの場合

についてはさらに検討の必要がある。
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4．WIGが規則波上を飛行する場合の揚力変動

4．1問題の設定と数値計算法

　ここではWIGが規則波上を飛行する場合の揚力変動に

ついて考え，座標系をFig．2の。）のようにとる。問題とな

るのは時系列に沿った規則波の変化による揚力変動であ

り，翼の揚力が変化するということは翼周りの循環が変化

し，変化した循環量が時系列にそって渦となって，翼後縁

から流れ出るということである。従って定式化において

wake面での渦影響を考慮する必要がある。自由表面の取

扱いについては，前章の結果よりWIG自身による造波は

極めて小さいことから，ここでは規則波面を剛体と仮定す

る。以上より翼回りの速度ポテンシャルφ¢を表すと次の

ようになる。

　　φ。（躍，ン；の

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　ノ　　　一灘＋説γ（Jr～3〆；’）arctan妾≡釜爵

　　　　＋凝γ（コσ～〃’；’）arct・n鶏；ゐ

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　ノ　　　　＋湯冗γ・（妖〃’；’）・・ctan妾≡髪’爵

　　　　＋嶽γ鵡ガ；のarctan幾；爵

　　　　＋五・（ゴ，〆；のln（・・イ）2＋（シーの2ゐ

　　　　＋ズσ（」じ～〃’；のln　4（詔一〇じ’）2＋（〃＋ガ）2盗

　　　　＋∫σ（妖〃’；の1n》（コP－」じ’）2＋（ツーガ）2お

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（42）

規則波による自由表面の位置〃’は以下のように表される。

　　ガ（∬；’）一・sin｛（率ン＋（争）｝・n　F（43）

なおここでは，WIGと規則波の出会い速度07と翼弦長C

をもちいて無次元化をおこなっている。（42＞式における右

辺第3項，第4項はwake面曜上の渦影響を表し，第4項

は渦の鏡像影響を表す。このとき循環密度は以下の式を満

たす必要がある。

　　ズγ（夙〆；’）廊一孟γ・（三二；≠）4ω一・∀’

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（44）

境界条件およびKuttaの条件は前章と同様であり，（14），

（4）を満足しなければならない。

　次に式（42）のwake面上の渦が誘導する速度の数値的

取扱いについて考える。実際，wake面上の渦は連続であ

る。しかしここでは数値計算上，渦を時間間隔、鷹毎に発生

する離散渦として考える。まずηstepめにおけるwake面

の離散渦によるゴ番目のパネルに対する誘導速度について

考える。この時の速度を0γ＝（晦f，〃ろ∂とすると，

　　面一禽｛（糠L糖距）（几一1一几）｝（45）

　　砺一続｛（一豊講掩＋嫌）（恥一几）｝（46）

と書き表される。几は々stepめの翼回りの循環を，γ餓と

R既は々諦めの渦とゴ番めの計算点との距離および々番

めの鏡像渦とゴ番めの計算点の距離を表す。よって（31）

（45）（46）よりづ蕾めのパネル上の速度が求められ，境界条

件（4）（14）を満足させることによりマトリックス方程式が

得られ，これを解く事によって未知であるパネル上の吹き

出し密度および循環密度を決定する事ができる。

　4．2　数値計算例および考察

　本計算方法の精度の確認のために，地面効果を受けない

翼が停止状態から一定速度にstep関数的に加速した場合

の揚力係数と，実験値（定常状態での値）との比較をFig．

14に示す。これより本計算における揚力係数の収束値が実

験結果とよく一致していることが確認できる。

　この結果より次に波高と波長の違いによるWIGの揚力

変動について計算を行う。まず波長が20．0，波高が0．1，

0．4，0．8の場合について，高度0．01をWIG（NACA　OO12）

が迎角8。で飛行した場合の比較をFig．15に示す。ただし

CL

1．0

0．0

NACAOO12

Present

m乱CA

　　Cal

?ｘｐ。　d

10．0 20．0

Fig．14　Time　history　of　C乙（NACA　OO12）

α＝80

αニ6’

αニ4●

α二2。

t
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ここではWIGのモデル化を翼弦長10　mとしている。例え

ば波長20．0，波高0．1の規則波は波長200m，波高1mの

規則波に対応する。これによると波高が高ければ高いほど

揚力変動が大きく，特に揚力のdropが大きいことがわか

る。このときの時系列にそった翼面上の圧力分布を波高

。．1と波高。．4の場合についてFig．16に示す。波高が。．4

の場合については翼下面の圧力が時刻によっては負に転じ

ており揚力が減少している様子を表している。なお，この

ときのWIGと規則波の状態をFig．17にしめす。

　次にFig．18に，波高が0．4で波長が50，10．0，20．0に

ついての揚力変動を比較する。これによると波長が短いほ

うが揚力の変動は大きくなり，波高の時と同様にdropが

大きくなっているのがわかる。ただしある程度の波長以下

CL

2．0

1．0

0．0

＼）／ ＼

＼ノ

＼
、

＼＼

30．0

は，揚力変動の周期は短くなるがdropの大きさは変わら

なくなる。以上の結果からWIGに対して波長が短く波高

が高い波，例えば波高の大きな沿岸波などがWIGの安定

性の面で大きな問題であると考えられる。

　さらに飛行高度による揚力変動についてシミュレートし

てみる。まず波高／波長が0．4／10．0の規則波上を飛行する

WIGの高度力琉＝0．01，1，5，・。の各場合について，揚力変

動をFig．19に示す。翼弦長の5倍程度の高度になるとか

なり揚力変動が小さくなっているのがわかる。よって揚力

のみを考えた場合，波による翼の不安定性を回避するため

には高度を高くする必要があり，高度を高くすると地面効

ll器：1

一1．0
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毛・！2，5

t・15．0

Cp
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NACAOO12
α＝8。　h＝0．01
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Fig．15　Comparison　of　CL（NACA　OO12）
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Fig．17　Positions　of　WIG　on　regular　wave
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果による揚力増加が得られなくなるという相反した問題が

生じる。最後にWIGが波長5．0で波高0．1，0．4の規則波

上を飛行する場合の1／4モーメント係数をFig．20に示

す。揚力がdropすると同時に迎角を大きくとるようなモ

ーメントが生じている。これはFig．16でも示したが規則

波の影響による翼後部の圧力変動が原因だと考えられる。

5．結 言

　以上のように本報告では，2次元WIGの揚力に関する

基本特性，自由表面との相互干渉，規則波上を飛行する場

合の揚力変動について数値解析を行った。これらの結果を

まとめると以下のようになる。

　1．WIGに対する地面効果による影響は全ての迎角に

　　おいて，揚力増加をもたらすわけではなく，翼型によ

　　っては4。程度までの小迎角では逆に揚力減少を生じ

　　る。またこのとき翼型が対称翼ならば，薄い方が揚力

　　の増加率も大きく，揚力減少を生じる低迎角の領域も

　　減少する。またキャンパーが大きい翼については地面

　　効果による揚力増加は見られないが，揚力減少も見ら

　　れず安定した揚力をしめす。

　2．WIGと自由表面の相互干渉については，　WIGによ

　　る造波がF．＝15（実艇モデルで翼弦長が10m，航行速

　　度が約300knot）というような高速においても極めて

　　滑らかであることから，それによる造波抵抗，揚力変

　　動はほとんど存在しない。よって2次元という仮定の

　　シミュレーション結果からは，自らの造波影響は無視

　　してよいと考えられる。

　3．WIGが規則波上を飛行する場合，波長翼弦長比が長

　　いほど揚力変動は小さく，波高が高いほど揚力変動は

　　大きくなる。また揚力に対する波高の影響はWIGの

　　高度が翼弦長の2倍から3倍程度までにおよび，波に

　　よる不安定性をさけるために高度を上げると揚力増加

　　が得られないという相反した問題が生じる。

　4．今後の課題として，せき止め圧（ラム圧）を考慮し

　　た3次元解析が必要であろう。またWIGの翼下面と

　　水面間の狭い流れを考えたとき，粘性の考慮も必要と

　　考えられる。

　最後に本研究にあたり終始，ご指導，ご助言をいただき

ました横浜国立大学工学部，池畑光尚教授に深く感謝いた

します。また離散論法の適用について貴重なご指摘を下さ

いました横浜国立大学工学部，亀本喬司教授にお礼申し上

げます。最後に本論文作成に際しまして，いろいろ便宜を

図って下さいましたNKK応用技術研究所の山本修氏，笠

原良和氏に感謝いたします。

　なお，計算には東大大型計算機センターHITAC　680　H

および横浜国立大学情報処理センターHITAC　280　Dを利

用したことを付記し，関係各位に感謝いたします。
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3次元WIGに関する数値解析的研究

正員水谷直樹＊ 正員鈴木和夫＊＊

Numerical　Analysis　of　3－D　WIG　Advancing　over　the　Still　Water　Surface

by　Naoki　Mizutani，〃碗∂θγ Kazuo　Suzuki，〃1θ〃¢ろ6γ

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　Summary

　The　craft　by　Wing　In　Ground　e任ect（WIG）is　considered　as　one　of　the　future　high　speed　vessel　on

seaway．　As　well　known，　the　lift　of　the　wing　advancing　over　the　rigid　surface　becomes　larger　than　the

case　of　the　wing　in　infinite　air丘eld　by　the　ground　effect．　In　the　present　investigation，　the　free　surface

effect　on　aerodynamic　characteristics　of　WIG　is　computed　by　means　of　boundary　element　techniques．

The　air　How且eld　around　WIG　is　analyzed　by　the　panel　method，　and　interactions　between　WIG　and　the

free　surface　are　represented　as　pressure　distributions　acting　on　the　free　surface　by　this　method．　In　order

to　analyze　the　wave　making　phenomena　caused　by　the　pressure　distributions　on　the　water　surface，

Rankine　source　method　is　employed，　in　which　the　linearized　free　surface　condition　is　imposed　on　the

still　water　surface．　The　interaction　problem　between　WIG　and　the　free　surface　can　be　solved　by　the

interative　procedure　based　on　the　panel　method　for　the　air　flow　field　and　Rankine　source　method　for

water且ow丘eld．　From　results　of　these　computations，　the　free　surface　effect　on　aerodynamic　characteris－

tics　of　WIG　can　be　clariβed．

1．緒 言

　“海洋国”日本の経済発展に船舶の果たしてきた役割は

計り知れない。しかし航空機による高速輸送システム，自

動車・鉄道による陸上輸送システムの進出により高速でき

め細やかな輸送が可能となり，世界経済のニーズにマッチ

してそれらの果たす役割は大きくなっている。船舶による

海上輸送システムのメリットは大量でかつ安価なことであ

るが，他の輸送システムと競合するためには必然的に輸送

スピードの向上を実現しなければならない。それが近年船

舶の高速化について様々な研究開発がなされるゆえんであ

る。

　次世代の高速海上輸送システムを考えたとき，船舶の大

量輸送という利点を生かしながら高速でかつ安価なことが

＊　川崎重工業株式会社（研究当時横浜国立大学大学

　　院）

＊＊@横浜国立大学工学部

求められ，その一つのアイディアとしてWIG（Wing　In

Ground　e晩ct）を挙げることができる。WIGは水面（地面）

のごく近くを飛行することにより生ずる地面効果と，高速

前進することによって生ずる相対気流の動圧（ラム圧）を

翼下面と水面との間に閉じこめることによる揚力によって

浮上するシステムであるbWIGは航空機よりも安価で自動

車・鉄道よりも高速であるため，Gabrielli－von　Karmanの

輸送効率チャートの空白の三角地帯を埋めるものとして注

目されており，最近では我が国でもレジャー用WIG艇が

製作され，今後のWIGの発展が期待されている。

WIGに関する研究は古くからなされておりWidnall

and　Barrows1），　Tuck2）の研究のほか理論的，実験的な研

究がいくつかみられる。最近では3次元WIGに関してい

くつかの数値計算例が発表されているが鋤，これらは水面

の変形を考えない，すなわちWIGは剛体壁面上を飛行す

るものとしている。WIGと自由表面との干渉問題に関する

研究は数少ないが，2次元問題では2，3の計算例がみら

れ5）6）7），これらによれば自由表面の変形は小さく，その変形

が翼特性に及ぼす影響は無視できるほど小さいことが示さ

れている。しかしWIGは通常アスペクト比の小さい3次
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元影響の強い翼が用いられるため，3次元問題として自由

表面との干渉問題について検討する必要もあると考え，本

研究では境界要素法を用いた剛性壁面上および自由表面上

を飛行する3次元WIGに関する数値解析を行なう。

2．3次元WIGの数値解析法

　2．1基礎式

　ここでは自由表面および地面上を飛行する3次元WIG

の数値解析の定式化について述べる。座標系はWIGに固

定しFig．1のようにとる。　WIGと自由表面との干渉問題

を数値解析する手順は概ね次の通りである。まずパネル

法・）を用いてWIGまわりの流場（空中側）を解き，次に線

形化された自由表面条件式の下にRankine　source法9）を

用いて水中側の流場を解き自由表面形状を求める。さらに

自由表面の変形が空中側に及ぼす影響を考慮して再び

WIGまわりの流場を解く。これらの計算手順を自由表面形

状が収束するまで繰り返すことにより問題を解くことがで

きる。また自由表面の形状変化がないものとして問題を解

けば，剛体壁面上を飛行する場合となる。

　空中側の流場を解くにあたり，物体は流速σの一様流中

にあり非圧縮ポテンシャル流れであるとすれば，流場内で

は撹乱速度ポテンシャルφ。が存在する。このとき撹乱速

度ポテンシャルφ。はLaplaceの方程式を満足する。

　　72φ。＝0　　　　　　　　　　　（1）
いま境界面を物体表面（WIG表面）Sβ，後流渦面飾，静

水面SFからなるとすれば，以下のような境界条件を満足

する必要がある。まず物体表面Sβにおける境界条件は

　　箸一一伽　　　　　　　　（2）

ただし晦は物体表面の外向き法線と」じ軸との方向余弦で

ある。次に後流渦面Swの上下面でのポテンシャルの差

∠φ。は流線に沿って一定であるから

∠1φ4＝φα1膨ρρεr一φσレ。ψεr＝＝const． （3）

となる。またKuttaの条件として翼後縁における上下面の

圧力が等しいものとし

　　Cplμρρθr＝Cクレ。砂θγ　at　trailing　edge

Z

（4）

C

u一 α B！2

h

Po＋P

y

＝u
ζ

Fig．1　Coordinate　system

X

を満足させる10）。ここでCρは圧力係数である。

いま鏡像を考慮したGreen関数

G（P，Q）ユ＋み
　　　　　　7　　γ

（5）

を考える。ただし7’は点P（’　ノ　’灘，〃，’宕），Q（夙〃，9）間の距

離，〆は点Pと点Qの静水面に対する鏡像点Q’（灘，〃，

一z）間の距離である。

γ＝（エーの2＋（〃一の2＋（Z－Z’）2

　　〆＝（必一の2＋（〃一の2＋（計z’）2

撹乱速度ポテンシャルφ、とGについてGreenの定理を

空中側の流場に適用すると，流体中の任意の点におけるφ、

は以下のように表される。

　　4π伽一広｛嚇（11一十，7γ）」診（÷＋÷）｝4s

　　　　　＋広∠暢（11一十一777）4s

　　　　　＋孤｛帰（1　1一十「ア7　　γ）」欝（÷＋ナ）｝4s

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（6）

ここでηは境界面上での外向き法線である。境界条件を考

慮して標点を境界面SBおよびSF上にとれば，（6）式は以

下のように変形される。

4πE姦一心鞠帰（÷）4s

　　　　　　＋広悔σ峠4s

　　　　　　＋広♂暢（÷）4s

　　　　　一広普÷4s　　　（7）

ただし

ここでS8’，　Sw’はそれぞれ∫8，　Swの静水面に対する鏡像

である。（7）式における右辺最後の項の∂φ。／∂ηは，後に述

べるように水中側の流場を解くことにより求められる項

で，水面の変形が空中側の流場に及ぼす影響を表す。従っ

て∂φ。／∂η＝0とすれば剛体壁面上を飛行した場合になる。

　次に自由表面条件について考える。水面の有限変形を考

慮した2次元WIGの数値解析結果6）によれば，自由表面

の非線形性は顕著ではないのでここでは線形化された自由

表面条件を用いることにする。線形化された自由表面の動

力学的境界条件と運動学的境界条件は，まず空中側では

　　ρ＋勲σ筈＋勲ρζ一…＆

　　σ｛憲一讐一・　・n＆

水中側では

　　ρ＋ρ・σ」誓＋ρ・σζ一・・nS・

（8）

（9）

（10）
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　　σ嘉一瞥一・　・nS・　（11）

ここでρは大気圧を除いた圧力，ρは密度，9は重力加速

度，ζは自由表面形状を示し，添え字のα，ωはそれぞれ空

中側，水中側の値を表す。これらの式より以下のような線

形自由表面条件式が得られる。

　　勢＋漏」誓一一ρ曇σ募

　　　　　　　　　一門（繋＋喋）・n＆

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（12）

ただし

　　除浄．　　　　　　（13）
（8）式，（10）式から波形ζは

　　　　　　　∂φω　　　　　　　　　　　　∂φ。

　　ζ一」1ρガ万論万。n3．　（14）
　　　　　σ　　　　　　　　ρω『ρα

また（9）式より

　　薯一・募・nS・　　　（15）

　水中側の撹乱速度ポテンシャル砺は静水面上に分布さ

せた吹き出しσにより次のように表現できる。

　　φω一一∬Fσ÷o藍s

これを線形自由表面条件式（12）式に代入すると

∬。σ釜（÷）4s＋砿σ妾（÷）お

　　　一一毎（響＋噌）・n＆

（16）

（17）

これを解いてσが求まり，（14）式から波形を求めることが

できる。さらに（15）式より∂φ。／∂2（＝∂φ。／∂η）を求め，これ

を（7）式の右辺最後の項に代入すると

4麟一臨，蟻（÷）ゐ

　　　　　　＋∬。鞠，砺÷お

＋広酬∠帰（÷）4s

一∬三二認 （18）

と変形され，再び空中側を解くことにより自由表面の影響

が考慮される。

　以上のプロセスを波形が収束するまで繰り返すことによ

り水面効果を考慮した3次元WIGの空力特性および波形

を求めることができる。定式化には（5）式のように鏡像を

考えず静水面上に未知数を置いて解く方法も考えられる11）

が，解くべきマトリクス方程式が大きくなり計算機容量の

制限からパネル分割数を多くとれない場合も考えられるの

で鏡像を用いた本方法の方が有利である。

　2．2離散化

　空中側の流場を表現する物体表面S8上の積分方程式

（18）式を数値的に解くにあたり，以下の手順で離散化する。

物体表面S8，後流渦面Sw，静水面SFをFig．2のようにそ

れぞれ陥，1W，跡個の四辺形パネルに分割する。各四辺

形パネル上の変数φ。，∠φ。，晦，∂ζ／∂灘はパネルの中心にお

ける値で代表させ，パネル内の分布は一定と仮定する。∠φ、

の値は翼後縁に接する翼の上下パネルのφ、の値の差で近

似し，上下パネルでの圧力が等しくなるように反復計算に

よってその値を変化させる。また本計算においては流れは

左右対称であることから領域の片側を解くものとする。以

上の方法により，物体表面Sθ上の撹乱速度ポテンシャル

φ、は物体表面のパネル分割数陥の自由度に離散化され

て次の連立一次方程式が得られる。

　　りぶ　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　ゆツ

　　Σ（δが一CガーCのφ。，一Σ（四規＋〃｝勧∠φ伽
　　’＝1　　　　　　　　　　　　　　　ηに1

　　　　ルロ
　　　＝Σ（Bヴ＋Bみ）ひ砺
　　　　ゴ累1

　　　　一ひ慧（B・＋Bみ）（募）、　　（19）

　　　　for　　ゴ＝1，2，・・。，2＞8

ここで

Fig．20utline　of　panel　arrangement　for　WIG
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　　δガ：Kroheckerのデルタ

　　・・一云広孟（1γガ）鵡　　　　（2・）

　　・み一盛孤露（1γみ）4＆　　　　（2・）

　　B・一瓠，÷4s・　　　（22）

　　βみ「霧広やS’　　　　　（23）

　　臨一士野饗（1γ伽）鵡　　．（24）

　　肱「㍊詣（1塩）鵡　　（25）

ここでφ，％等において添え字ノ，彫はそれぞれ物体表面

（S8）上および後流園山（Sの上パネルの番号を示す。窃は

ゴ番目のパネルの標点からノ番目のパネル上の点までの距

離を表し，矯はゴ番目のパネルの標点からノ番目のパネル

の静水面に対する鏡像パネル上の点までの距離を表す。

γ伽，〆加についても同様である。このマトリクス方程式を

解くことにより空中側の撹乱速度ポテンシャルφ。’が得ら

れ，物体表面に沿って微分し速度を求め12），さらにBer・

noulliの定理から圧力を計算し物体に働く流体力を求める

ことができる。

　次に水中側の流場の数値解析法について述べる。線形自

由表面条件式（17）式を以下のように離散化する。

　　　ハぞド　　2πΣ（B；竃が十」K）B2が）σン・＝＝一宇（」島劣ゴー←1（6」Fをゴ）　　　　（26）

　　　　　　　　　　　　　ρ哲　　　’＝1

　　　　　　　　　　　　　for　ゴ：＝：1，2，…　，．～〉：F

ここでσゴはノ番目のパネルにおける吹き出しであり，瓦エf，

鳥ごは以下のようになる。

　　磁一講［（α切＋α功）φの

　　　　＋（B鋤＋．B勧）ση司

　　　　　＋去馨1（既勲＋曜翻）∠娠

　　　＋磯恥・（∂ζ∂コじ），

レ謬1［（α・＋α・）φの＋（a・＋Bを・）びη司

　　＋告婁1（臨斗脇）∠娠

　　＋σ1拳B切（∂ζ∂灘）、

（27）

（28）

Cエ熔等は先に述べた影響係数0び等のエ方向2階偏微分

であり，またC切土はCが等の2方向1階偏微分を表す。

C妨B酬隅叛の偽2方向の偏微分Cエ妨B瑚肌偽C副，

B切，肌伽はMorinoによって解析的に求められてい

る13）。灘方向2階偏微分項C。品等に関してはradiation

conditionを満足させるために解析的に求められたC凋等

を3点上流差分により計算している9）。（27）式はσに関す

るマトリクス方程式であり，これを解いて（14）式から波形

が得られる。また（15）式ら波形勾配が求められ，これを（18）

式の右辺最後の項に代入して再び空中側を解くことにより

自由表面の影響が考慮される。このプロセスを波形が収束

するまで繰り返すことにより自由表面の影響を考慮した3

次元WIGの解析を行なうことができる。

　2．3各空力係数の計算

　前節までに述べた手順にり物体表面上の各パネルにおけ

る速度yが求まるとBernoulliの定理により圧力係数Cρ

は次のように求められる。

　　C・一1一蕃　　　　　（29）

揚力係数C乙，圧力揖抗係数C卯，モーメント係数C〃は次

のように計算される。

o・一一氏閨B幅4s

c砂一一詩L。鰯s

c〃≒鉋・∬（R－Rc）×謝s

（30）

（31）

（32）

　　　　　　　　　　8・

ここでSは基準面積，Tは基準長さ，’は基準点の回転方

向の単位ベクトル，Rは標点の位置ベクトル，　R。は基準点

の位置ベクトル，宛は外向き法線ベクトルである。本論文で

は，物体形状として3次元矩形翼を考えているため，S，　T

をそれぞれ以下のように与える。

　　S＝chord×span　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（33）

　　T＝chord　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（34）

3．数値計算例1一剛体壁面上を飛行する場合一

　3．1地面効果

　ここでは自由表面の変形がない場合すなわち剛体壁面上

を飛行する場合のWIGに関する数値計算例を示す。

WIGに関する数値計算に先立ち，計算精度の検証のため

にいくつかの計算を行う。まず，アスペクト比2．0，迎角

5．73．，翼厚比11．1％の矩形翼（Boeing　TR　17翼型）が無

限流体中を飛行する場合について本計算結果とRubbert

＆Saar童sによる計算結果14）を翼面上の圧力分布で比較し

てFig．3に示し，　Table　1に揚力係数，抗力係数，モーメン

ト係数の値を示す。このときの翼面上のパネル分割は翼弦

方向に12，翼幅方向に4であり総パネル数は96である。圧

力分布に関して両計算結果は翼端，翼幅中央のどちらにお

いてもほぼ一致している。また，揚力係数，抗力係数，モ

ーメント係数は本計算では値が若干大きめに計算されるこ

とがわかる。次にアスペクト比1．5，迎角10．0．，

NACA　OOO9翼型の矩形翼で無限流体中を飛行する場合の

翼端から1／4翼幅の位置における翼面上の圧力分布につい

て実験値と比較してFig．4に示す。翼面上のパネル分割数

は翼弦方向に12，翼幅方向に5であり総パネル数は120で

ある。翼の上下面ともに実験値と良く一致している。

松岡他15），永松他4｝によって3次元WIGの実験結果およ

び数値解析結果が発表されているので，ここでは本計算結

18
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果と永松他による実験および数値解析結果を比較する。た

だし両計算ともに水面を剛体壁面として扱っている。計算

に用いるWIGは翼型がNACA　63－012でアスペクト比

1．56の矩形翼で，物体表面上のパネル分割数は144であ

る。飛行する高度酬Cに対する揚力C乙の変化を実験結果

および永松他の数値解析結果と比較してFig．5に示す。揚

力に関して本計算結果は永松他の計算結果とほほ一致する

が実験値との差異がある。全体として見れば揚力増加の傾

向を捉えていると考えられ本計算は妥当であると考えられ

る。

　次に翼の地面効果のメカニズムについて検討する。計算

の対象翼型はNACA　OOO6でアスペクト比1．5，迎角8．0．

とする。翼面．ヒのパネル分割数は片側144である。WIGの

飛行高度が無限大の場合（酬C＝・。）と翼弦長の5％（〃C

＝o。05）の場合について翼面上の圧力分布を比較してFig．

6に示す。ここで乃，0はそれぞれ地面と翼後縁までの距離

一1．0

一〇．5

0．0

Cp

Tip

TR17

Aspect　ratio　ニ　2．0

　　　　　α＝5コ3（de9．〉

▼　　　▼　　　▼

および翼弦長である。無限高度を飛行する場合に比べて，

地面近く（〃C＝・0．05）を飛行することによって翼幅中央に

おいて翼下面の正圧が大きく増大し，翼上面においても負

圧が増大している。地面効果による揚力増加はこれに起因

するものである。ただし翼端においては地面近くを飛行す

ることにより翼下面と地面との間に挟まれた流体が翼端か

ら外へ逃げ出すため，翼下面の翼後半部において翼幅方向

の速度成分が大きくなり翼下面の負圧域が増大し揚力に悪

Table　l　Comparison　ofα，　C〃，　Coρ

免 oハf oDP

Rubbelt＆Saaris 02593 一〇．05295 0．01083

Present 02845 一〇．07966 0．01313

0．5

一2．0

一1．0

Cp

▼

一1．0

0．5 x／C

0．0

Cp

▼

Mid－span

　　　　　　　　　　　　1．O
　　Rubbert　＆　Saaris

▼　　　Present

▼

○

▼

○

▼

○

2y／B＝α5

▼○

　　　NACAOOOg

Aspect　ratio　＝　1．5

　　　　α＝10．0（de9．）

▼　　　Present

O　　　Experiment

▼9　　　▼○　　　○
　　　　　▼

一〇．5

0．0

▼　　　▼

▼

♂

○

CL／CL。。

2．5

2．0

1．5

▼

▼

0．5

0．5 ▼

Fig．4　Comparison　of　Cρ（NACAOOO9）

▼

0．5 x／C
1．0

O

○

＜1

x／C

Fig．3　Comparison　of　Cρ（TR　17）

　NACA63－012　　Aspect　ratioニt56

　　　　　　　　　　α＝5．0（deg．＞Experiment　by　Nagamatsu，　et　a聖，

CaL　by　欝agamatsu，　et　ai．

Present

0。0 0．2 0．4 0．6 0．8 1．0

Fig，5　Comparison　ofα（NACA　63－012）

h／C
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一2．0

Cp

Tip

NACAOOO6

一1．0

0．0

1．0

Aspect　ratio　＝　1．5

　　　　　α＝8．0（de9．）
　　　　　　　　NACAOO12

x／C

NACAOOO6

0．5

一2．0

Cp

Mid－span

h／C＝o◎

h／C・ao5
NACA4406

一1．0

0．0

1．0

Fig．7　Wing　sectios

x／C

　CL
O．8

0．6

0．4

0．5

0．2

閥乱Cム0012　　　　　AsPect　ratio　＝　1．5

NACAOOO6

α＝8。

αニ4。

Fig．6　Ground　effect　on　Cρ（NACAOOO6）

0．0 0．1 0．2 0．3 0。4 0。5

h／C

Fig．8　Comparison　of　CL（NACAOOO6，　NACAOO12）

影響を及ぼすことが予想、される。通常WIGにはアスペク

ト比の小さな翼が用いられ，この現象が無視できないため

翼端板を付加する場合が多い。翼端板の効果については後

に述べる。

　3．2　翼断面形状の影響

　ここではWIGの翼断面形状の違いによる比較を行う。

ここで用いる翼型はNACA　OO12，　NACA　OOO6，

NAcA　4406の3種類でアスペクト比1．5とする。　Fig．7

にこれらの断面形状を示す。

　まず飛行する高度〃Cに対する揚力の変化を翼型間で

比較する。迎角は4。および8。とする。NACA　OO12と

NAcA　ooo6の計算結果を比較してFig．8に示す。

NACA　OOO6においては迎角4。，8。ともに〃Cが小さくな

るにしたがって揚力は増加する。一方，NACA　OO12の迎角

8。については〃Cが小さくなるにしたがって
NACA　OOO6と同様に揚力は増加するが，迎角4。の場合に

は揚力は落ち込んでしまう。これは迎角が小さい場合，対

称翼では翼下面の形状が膨らみをもち，翼厚比が大きいほ

ど前述の翼下面の圧力低下が大きく影響するからである。

WIGの適応性を考えたとき，迎角が小さい場合に飛行する

高度によって揚力が減少してしまうのは大きな問題とな

る。したがって対象翼の場合は翼厚比の小さい方がWIG

に適している。次にNACA　OOO6とキャンパー付きの

NAcA　4406を比較してFig．9に示す。これらの翼型では

迎角4。，8。のどちらについても〃Cが小さくなるにした

がって揚力は増加する。また地面効果の揚力に及ぼす影響

は両翼型で似ていることがわかる。

　飛行する高度〃Cに対する1／4翼弦長点まわりのモー

メントの変化を翼型間で比較する。ここでモーメントは機

首を上げる向きを正にとっている。NACA　OO12，

NACA　ooo6・NACA　4406の3種の翼型を比較してFig．10

鬼に示す。まずNACA　OO12とNACA　OOO6では両翼型とも
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に〃Cが小さくなるにしたがって機首下げを生じ，同じ迎

角で比較した場合NACA　OO12はその変化が大きい。次に

NACA　OOO6と’NACA　4406を比較すると，NACA　OOO6で

は〃Cが小さくなるにしたがて迎角4。の場合には大きく

機首下げを生ずるのに対し，NACA　4406では〃Cが小さ

くなってもモーメントにはほとんど変化がないことがわか

る。したがってWIGの安定性の見地から対称翼の場合は

畑原比の小さい方がWIGに適しており，またキャンパー

付きの方が安定が良いといえる。

　3．3　翼端板の効果

WIGにはアスペクト比の小さいすなわち3次元影響の

強い翼が用いられることが多い。したがって先に述べたよ

うに地面近く飛行することによって翼端において翼下面と

地面との間に挟まれた流体が翼端から外へ逃げ出すため，

翼下面の翼後半部において創設方向の速度成分が大きくな

り翼下面の負圧域が増大し揚力に悪影響を及ぼす。これを

防ぐためにWIGには翼端板を付加する場合が多い。

　ここでは翼端板の効果について調べるため，翼端板の有

無による比較を行った。対象翼型はNACA　4406，迎角40，

アスペクト比。．6とし，翼端板はFig．11に示すように迎

角にかかわらず底辺が地面に平行で厚みが翼弦長の2％の

板を翼端に付加する。翼の後縁から翼端板の底辺まで距離

すなわち翼端板の深さ砺は翼弦長の3％すなわち砺C＝

0．03とした。またWIGのパネル分割数は翼端板付きの場

合で196，翼端板無しの場合で144であり翼端板を付加し

た場合のパネル分割例をFig．12に示す。まず〃。＝o．05

の場合の翼面上の圧力分布を翼端板の有無について比較し

Fig，13に示す。翼端板無しの場合には翼端において翼下面

の負圧域が増大しているのに対し，翼端板を付加すること

により，翼端において外へ逃げ出す流速成分が抑えられ負

圧域がなくなり逆に正圧が増加している。また翼幅中央に

おいても翼下面の正圧域がさらに増大し翼端板の効果が良

く現れている。

　次に飛行する高度〃Cに対する揚力を翼端板の有無に

ついて比較しFig．14に示す。高度全域を通して翼端板付

Fig．10 Comparison　of　C〃。，4（NACAOOI2，　NACAOOO6，

NACA4406）

hp／C

h／c

C

艶

Fig．11　WIG　with　side　plate

きは揚力が大きく，その差は0．2＜〃Cでほぼ一定である。

しかし〃C＜0．2では翼端板付きのWIGは翼端板無しの

WIGに比べ，より大きな揚力増加が得られる。これは翼端

板によって翼下面と地面との間に流体を閉じこめることに

よるせき止め圧（ラム圧）が生ずる為である。

　飛行する高度〃Cに対する1／4翼弦長点まわりのモー

メントの変化を翼端板の有無について比較しFig．15に示

す。翼端板を付加した場合は無しの場合に比べ高度全域に

おいてモーメント係数の値が若干大きい。これは翼端板を

付加することで揚力中心が前方へ移動することを示してい

る。また0．1＜酬Cではどちらも値は横ばいであるが〃C

＜0．1ではどちらも若干増加傾向にある。

4．数値計算例2一自由表面上を飛行する場合一

WIGの自由表面との干渉問題を解くにあたり計算モデ
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Fig. 12 Panel arrangement for WIG with side plate
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ルとして，翼型NACA　4406，翼弦長1m，アスペクト比

0．6，迎角4。とする。WIGのパネル分割数は翼端板無しの

モデルについては144，翼端板付きのモデルについては196

とする。静水面はWIGの前縁の真下から前方に翼弦長の

7倍，後縁の真下から後方に翼弦長の25倍，翼端の真下か

ら側方に翼弦長の9倍にとり，パネル分割数は片側663で

ある。

　翼端板付きのWIGがフルード数θ1，灰r＝4．0，〃C＝

0．05で飛行する場合の翼面上の圧力分布を剛体壁面上を飛

行する場合と比較してFig．16に示す。またこの場合の揚

力，圧力抵抗の変化をTable　2に示す。自由表面上に飛行

する場合で翼面上の圧力分布および圧力抵抗にはほとんど

影響がないことがわかる。またFig．17に飛行する高度

〃Cに対する揚力の変化を示す。〃0が小さい場合にも自

由表面上を飛行することによる揚力への影響はほとんどみ

られない。このように自由表面との干渉が空力特性に及ぼ

一1．0

一〇．5

0．0

Cp

0．5

Tip

　NACA4406
（　with　Side　PIate　）

Aspect　ratio　＝　0石

　　　　　α＝4．0（de9．）

　　　　h／C＝0．05

x／C

す影響は非常に小さいが，実際には自由表面は変形してい

るのでそのシミュレート結果を次に示す。

　翼端板無しのWIGがフルード数4．0，高度〃C＝0．05，

0．01で飛行する場合の波形の鳥轍図をそれぞれFig．18，19

に示し，これらの波形を比較してFig。20に示す。ただし，

波形の鳥鰍図に関しては自由表面の変形が非常に小さいた

め，高さ方向に500倍に拡大して表示した。WIGが自由表

面上を飛行することで後続波が遠くへ伝播することがわか

る。また飛行する高度が低くなることによって自由表面の

形状変化は相対的に大きくなっている。

　次に翼端板付きのWIGがフルード数4．o，高度〃C－

o．05で飛行する場合の波形の鳥轍図をそれぞれFig．21に

示し，同じ飛行高度のi翼端板無しの場合と比較してFig．22

に示す。翼端板を付加することによって自由表面の形状変

化は大きくなる。しかしこの場合の最大波高でも翼弦長の

0．2％程度と非常に小さい。

　最後にフルード数を変化させたときに波形はどのように

変化するか，酬C＝0．05で翼端板無しの場合の波形をフル

ード数3．2，4．oで比較してFig．23に示す。飛行する速度

が大きくなることによって波形の位相が後方へ移動するこ

とがわかる。

5．結 、言

本論文では境界要素法を用いて3次元WIGの地面効果

および自由表面影響に関する数値解析を行なった。剛体壁

面上を飛行するWIGについての数値計算では地面効果の

メカニズムおよび翼断面形状，翼端板の効果について検討

した。さらに自由表面上を飛行するWIGについての数値

0．5

Table　2　Free　surface　effect　on　C乙，　C編。μ，0ρρ

一1。0

Cp

Mid－span

　　Rigid　wall

o　　　F1《ee　surface

〇五 OMσ14 OPP

Rigid　wau 0．30145 0．04455 0．00866

Free　surface 0．30096 0．04451 0．00865

一〇．5

0．0

0．5

x／C

0．3

0．2

CL

0．5

Fig．16　Free　surface　effect　on　Cρ（Fπ＝4．0，　with　side

　　　　Plate）

0．1

　　NACA4406

－　　Rigid　wan

o　　　Free　surface

Aspect　ratio　＝　0．6

　　　α・4．0（deg．〉

　　　　　　　　　　　　　　　　　uith　Side　Plate

　　　　　　　　　　　　　　　　　u辻hout　Side　Plate

0．0 0．1 0．2

h／C

Fig．17　Free　surface　effect　on　CL（Flη＝＝4．0）
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計算では線形自由表面条件の下でWIGと自由表面との干

渉問題につ吟て検討した。これらの結果をまとめると以下

のようになる。

　1．地面効果による揚力増加は地面近くを飛行すること

　　　によって翼下面の正門が大きく増大し，また翼上面

　　　においても負圧が増大することに起因する。

　2．地面近くを飛行することにより翼端においては翼下

　　　面と地面との間に挟まれた流体が翼端から外へ逃げ

　　　出すため翼下面の翼後半部において翼幅方向の速度

　　　成分が大きくなり翼下面の負圧域が増大し揚力に悪

3．

4．

5．

影響を及ぼす。これを防ぐためにアスペクト比の小

さなWIGに対して翼端板を付加することは有効で

あることが確認できた。

WIGの空力的適応性を考えた場合，対称翼型につい

ては翼厚比の小さいものが優れており，また対称翼

とキャンパー付きの翼型では後者が優れている。

本計算方法でWIGの起こす波が遠くへ伝播する様

子がシミュレートできる。

WIGが飛行することで起こす波は微小であり，自由

表面の形状変化がWIGの空力特性に及ぼす影響は
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　　　非常に小さい。したがってWIGの基本特性を考え

　　　るうえで自由表面の変形を無視しても差し支えない

　　　と考えられる。

WIGの空力性能を評価する場合，地面効果による揚力増

加だけでなく抵抗，縦安定性等とのバランスの評価が重要

になる。本数値計算法の今後の課題として，後流渦の取扱

い，粘性の考慮等についての検討が必要である。

　本研究を進めるにあたり終始御指導，御助言いただきま

した横浜国立大学工学部，池畑光尚教授および数値計算法

に関して様々な御教示をいただきました横浜国立大学工学

部，山崎寿助手に深く感謝申し上げます。また本研究に対

して貴重なご討論を頂きました大阪大学工学部，松村清重

助教授にお礼申し上げます。最後に本論文作成に際しまし

て，いろいろ便宜を図ってくださいました川崎重工業株式

会社，斎藤泰夫氏，岩崎泰典氏に深く感謝致します。

　本研究の数値計算には横浜国立大学情報処理センターの

HITAC　M－680　D，東京大学大型計算機センターの

HITAC　M－680　Hを使用したことを付記し関係各位に感

謝致します。
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数値計算に基づくWIGの水面効果の検討

鈴木和夫（横浜国立大学工学部船舶海洋工学教室）

Study　oll　tlle　Free　Sur鉛ce　E伽ct　of　WIG　by　Means　of　Numerical　Si脚latio11

Kazuo　Suzuki，　Yokohama　National　University

Key　Words：Aerodynan並。　Characteristics，　WIG，　Free　Surface　E任ect，　Simulation

Abstract

　Tlle　craft　by　Wing　In　Ground　e仔ect（WIG）is　considered　as　one　of　tlle　future　high　speed　vessel　on　sea、vay．

As　well　knowll，　the　lift　of　the　wing　advallcing　over　the　rigid　surface　becomes　Iarger　tllan　the　case　of　the　wing　in

i11丘llite　air丘eld．　Same　eEect　can　be　also　expected　for　the　case　of　WIG　advancing　over　the　still　water　surface，

however，　wave　making　phenomena　are　observed　below　WIG　by　its　pressure　distributioII　acting　on　the　free

surface．　This　interaction　eEect　between　WIG　and　the　free　surface　has　not　been　clari益ed　so　well．　In　the　present

paper，2－dimensional　and　3－dimensional　problems　of　WIG　with　the　e挽ct　of　free　surface　are　discussed．　For　both

problems，　the　wave　making　phenomena　are　simulated　and　the　lift　and　drag　coef轟cients　are　colnputed　to　con丑rm

the　free　surface　ef琵ct．　From　results　of　these　computations，　the　free　surface　effect　on　aerodyllanオ。　cllaracteristics

of　WIG　can　be　clari五ed．

1　緒言

　WIG（Wing　Ill　Ground　e晩ct）については古くから研究されており、基礎的な理論研究からCFDに基づく研

究まで、またコンセプトの提唱から実用的な研究あるいは試作艇に関する研究まで多くの研究が実施されてい

る。一般にWIGに関する理論は剛体壁面上を飛行すると仮定している［1］～［4】が、実用上は水面すなわち自由

表面上を飛行する高速艇として実現されることになる［5｝。WIGと自由表面との干渉問題としては、静止自由

表面上を飛行する際の水面の変形の影響および波浪上を飛行する際の流体力の変動が考えられるが、本論文で

は1番目の問題に絞って境界要素法的な手法による数値計算に基づきその影響を検討する。空気と水の密度差

を考慮すると水面の変形を無視できることは容易に想像できることではあるが、その影響を具体的に把握、確

認しておくことは今後の研究のためにも必要であると考えられる。このような問題は自由表面問題の1つとし

て定式化できるので、本論文では自由表面条件の扱い方を中心に計算法の概要について述べた後、2次元WIG

と3次元WIGに関する数値計算例［6］［71を紹介する。

2　水面効果の定式化概要

　物体（WIG）固定の座標系1！，シ，βを考え、一様流σの方向に騨由、二幅方向にツ軸、鉛直上向きにz軸をとる。

いずれの流場も非粘性、非圧縮、非回転であるとすると速度ポテンシャルφ、＝碗十・ρα，φ卸＝σ∬＋｛ρωが存

在する。ただし1ρ。および｛ρωは物体による撹乱速度ポテンシャルであり、添え字のα，ωはそれぞれ空中側、水中

側の物理量を示す。これらは支配方程式としてラプラスの方程式▽2φ、＝0，▽2φω＝0を満たし、いずれも自

由表面条件を満足しなければならない。またφ。は物体表面条件とKuttaの条件を、φωはradiation条件を満足

する必要がある。ここでは特に自由表面条件について述べる。空中側の自由表面における動力学的境界条件お

よび運動学的境界条件は　　　　　　　　　　　　　　　0

　　　讐＋1｛（▽φ。）2一σ・｝＋卯一一

と書け、水中側も同様に次のように書ける。

　　箸＋1｛曜一の＋9・』一，

堅＋岬町＋塑童＿塑＝o
∂の∂⑳ ∂〃∂〃　∂z

些＋勉藍＋勉望＿鎚一〇
∂鉛∂餌 ∂ツ∂ツ　∂z

・n2＝ζ（¢，9）　（1）

on　　z＝ζ（偲，ツ）　　（2）

ただしpは大気圧を除いた圧力、ρは密度、gは重力加速度、　Z＝ζ＠，ッ）は自由表面形状を示す。相互の流場は

圧力と自由表面の変形を介して影響を及ぼし合うことになる。基本的な解法のパターンは、空中側の解析によ

り得られた圧力分布により水中側の問題を解いて自由表面の変形を求め、次にこの変形を考慮して空中側の流

場を解き、さらにこのプロセスを反復するという形になる。以下では自由表面に加わる圧力分布が既知である

とした場合の水中側の自由表面条件の扱い方について2つの方法を紹介する。
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（1）Lagrange型非線形自由表面条件（非定常）

　自由表面条件（2）式をLagrange的に表現すると、自由表面上の速度ポテンシャルおよびそのときの自由表面

形状の条件はそれぞれ以下の式で表される。

　　　　　　睾一1｛（▽φの・＋σ・｝一9・一悉，釜一讐，釜一箸，髪一旗　（3）

これらの常微分方程式を解くことによって任意の時刻における自由表面上の速度ポテンシャルφωと自由表面形

状（有限変形）を求めることができる。実際には数値積分によって求める。

（2）線形自由表面条件（定常）

　自由表面の非線形性が顕著でない場合には線形化された自由表面条件を用いることができる。線形化された

動力学的境界条件と運動学的境界条件を空中側および水中側について列記すると

σ筈＋9ζ一一舞σ舞一絵一・；σ讐＋9ζ一÷σ募一四一・一・一・（4）

となる。これらの式より以下のような線形自由表面条件が得られる。

　　　　　　　　　　雑＋鴫一一膿一興＋弗）一・一・　　（5）

ただしκo＝g／σ2である。（4）式の各動力学的条件より自由表面形状ζは次の式で求められる。

　　　　　　　　　　　　　　ζ一÷≒（　　∂ψω　　　∂ψ、ρ・∂。一ρ・∂。）・…・
（6）

3　数値計算法概要

3．1Lagrange型非線形自由表面条件1こ基づく2次元WIGの数値計算

　自由表面条件の扱い方について2っの方法を紹介したが、ここではLagrange型非線形自由表面条件に基づく
数値計算について概要を述べる。1 ｽだし問題を2次元とするので座標系をコ慶，yとし、〃軸を鉛直上向きにとる。

この計算法では空中側と水中側の流場を干渉させながら解き、時系列にそった自由表面形状や流体力を求める

ことができる。

　まず空中部の速度ポテンシャルφ。を、翼面上の吹き出しと循環およびそれらの鏡像さらに自由表面上の吹き

出しにより表現する。

蜘）一σ・＋ゐσ（・’，の（ln・＋1・〆）d・＋ゐσ働ln・4・

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　ノ　　　　　　　　　　　　　ノ　　　　　　　＋ゐツ（・’，の（一t・バ11≡1；＋tan一撃多）d・
（7）

ただし3は翼面、Fは自由表面を示し、σは吹き出し密度、ッは循環密度であり、　r＝　（躍一伍’）2十（y一ッ’）2，〆＝

　（¢一∬’）2＋（〃＋g’）2である。実際の数値計算にあたっては翼面および自由表面を要素分割し、境界条件を満

足させるcontrol　pointを各要素の中点におき、各要素上で吹き出し密度一定かっ翼面上の全ての要素において

循環密度が等しいと仮定して離散化を行う［61。

　次に水中側の流場の表現であるが、2次元自由表面問題を正agrange型の条件により解く場合には、複素速度

ポテンシャルω（の＝φω（第〃）＋ゴψω（¢，の、ただしz誕ω＋吻、を導入した方が便利である［8｝。自由表面、上

下流および水底の仮想境界からなる境界0で囲まれる領域にCauchyの積分定理を適用し、境界における式を

導くと次のようになる。

一α・ψ誰・）＋嘱縄一一偽　α・姻＋加隈距一・一免（8）

ただし速度ポテンシャルφωが既知である領域を0φ、流れ関数ψωが既知である領域を0ψとしている。なお境界

が滑らかな場合にはαo＝πとなる。これらはφωあるいはψωの積分方程式であり、境界0を要素分割し複素速度

ポテンシャルωを要素上でβの一次式で近似して離散化することにより、各境界で未知であるφ切およびψωを求

めることができる［6】。この問題ではhgrange型自由表面条件（3）式（ただし2次元）を時間について数値積分

し、自由表面上のφωと自由表面形状を決定しなければならない。時間積分にはHammingの予測子・修正子法を

用いる。
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3．2線形自由表面条件1こ基づく3次元WIGの数値計算

　後に示すように前節の定式化による数値計算例によれば自由表面の非線形性は顕著ではないので、ここでは3

次元WIGを線形自由表面条件に基づいて計算する手法について述べる。2次元の場合には横波のみであったの

に対し、3次元の場合には分散波の影響も考慮されることになる。

　本節では空中側、水中側とも撹乱速度ポテンシャルを対象として式を示す。まず空中側の流場にGreenの定

理を適用し多少整理すると次のような1ρ。の表示が得られる。

悔（w）一二孤｛嶋（1十筈（1＋義）｝d3＋凱△嶋（｝多）d3一凱響d5（9）

ただし5は翼面、Wは後流下面、瑞は静水面（z＝0）を示し、ηは境界面上の外向き法線を示す。またWにお

いて△（ρ。は翼後縁における上下面の速度ポテンシャルの差を表す。T，〆はT＝　（∬一ω’）2十（ッーy’）2十（Z－Z’）2

および〆ニ　＠一が）2十（g一ッ’）2＋（β十の2であり、ψ。は鏡像ポテンシャルの部分と自由表面の影響項から構

成されている。翼面5における（9）式は物体表面条件を考慮するとψ。を未知数とする積分方程式であり、自由

表面も含めパネル分割しMorinoの手法［9】に従って離散化することにより数値計算が可能になる。

　一方水中側の1ρωはRankine　source法と呼ばれる船体まわりの造波を解析する手法と同様に、静水面上に分布

させた吹き出しσにより次のように表現できる。

　　　　　　　　　　　　　　　　　ψ・（w）一一仏σ（〆副45　　　　（1・）

これを線形自由表面条件（5）式に代入するとσに関する積分方程式が得られ、通常のRankhle　source法と同様に

2階微分項を上流差分で近似することによりradiation条件を満たすことができ、自由表面問題を解くことが可

能になる。（6）式から波形を求め波形勾配∂ζ／伽を計算すれば（4）式より∂％／∂βが既知となるから、これを（9）

式の右辺最後の項に代入して再び空中側を解くことにより自由表面の影響が考慮される。このようなプロセス

を波形が収束するまで繰り返すことにより問題を解くことができる。

4　数値計算例

4．12次元WIGの計算例
　計算対象としてここではFroude数1㌦＝σ／〉疲二15、迎角α＝8。、1｝／0＝0。01で飛行するWIGを考え

る。ただし0は翼弦長、んは翼後縁における高度を示す。これは翼弦長10mのWIGが翼後縁における高度0．lm

を航行速度約300knotで飛行する場合に相当する。　NACAO612、NACAOOO6、NACA9406の3種類の：翼型の

1200時間ステップにおける自由表面形状の比較をFig・1に、揚力係数および抗力係数の時刻歴変化をFig．2に

示す。これらの図にみられるとおり翼下面における自由表面の変化は無視できる程度であり、本例のようにやや

極端な場合を想定しても、造波による揚力変動はほとんど無く造波抗力も0とみなすことができる。

ジ／C

0．02

0．01

x／

0．0 20．0

NACAOO12
1・1200（0．082sec）

一〇．01 NACAOOO6

mACA9406

Fn＝15 α＝B。 h／C・0．01
一〇．02

CL，CD

2．0

1．5

1．0

0．5

0．0

CL

CD×10

α＝8●

e島＝15

NACAOO12

mACハ0006

mACA94〔16

?／C・0．01

o 500 1000

1
　　　1

（1＝1000＝0．068sec》

：Fig．1Comparison　of　wave　pro貫le Fig．2Time　history　of　lift　and　drag　coef温cient

4．23次元WIGの計算例
　分散波の影響も含めた自由表面との干渉問題を解くにあたり、計算モデルとしてアスペクト比0．6の翼型

NACA4406に翼弦長の2％の厚みの翼端板を付加した3次元WIGを想定する。このWIGが鑑＝4、α＝4。、
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ん／0＝o．05で飛行する場合の波形の鳥瞼図を高さ方向を500倍に拡大してFig・3に示す。3次元WIGのため

分散波が生じ、翼端板の付加により自由表面の形状変化が大きくなっているが、この場合の最大波高でも翼弦

長の0．2％程度と非常に小さい。翼端板無しの場合と1剛体壁面上を飛行する場合を含め、Fig．4に高度ん／0に対

する揚力係数の変化を示す。ん／0が小さい場合でも自由表面上を飛行することによる揚力への影響はほとんどな

いことがわかる。

0．3

0．2

0．1

CL
　　NACA4406

－　　Rigid　旬an

o　　　Free　surface

Aspect　ratio　5　0．6

　　　α　＝　4』〈de9．）

　　　　　　　　　　　　　　　uiセh　Side　Plate

　　　　　　　　　　　　　　　uithout　Side　P置ate

0．0 0．1 0．2

h／C

：Fig．3　Perspective　view　of　wave　pattern

　　　（∬η＝4，ん／0＝0．05，with　side　plaもe）

Fig．4　Free　surf㏄e　el田ect　on　lift　coefhcient

　　　（F。＝4）

5　結言

　本論文ではWIGが静止自由表面上を飛行する際の水面の変形の影響について数値計算に基づく検討を行っ

た。それによれば2次元、3次元の場合とも水面の変形によるWIGへの影響は実用上無視してよいという常識

的な結論となったが、これにより剛体壁面を仮定した従来の研究にその根拠を与えることになると考えられる。

　本研究を進めるにあたり御指導いただきました横浜国立大学工学部、池畑光尚教授に深く感謝します。また

当時周大学院において計算を実施していただきました増田聖始氏（現NKK応用技術研究所）および水谷直樹氏

（現川崎重工業株式会社）、数値計算法について御助言いただきました同工学部、山崎寿助手に感謝します。
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ABSTRACT
  The craft by Wing In Giound effect (WIG)

is considered as one of the future high speed

vessel on seaway. As well known, the lift of

a wing advancing over the rigid surface be-

comes larger than the case of the wing in in-

finite air field. Same effect can be also ex-

pected for the case of WIG advancing over

the stiill water surface, however, wave making

phenomena are observed below WIG by its
pressuie distribution acting on the free sur-

face. This interaction effect between WIG
and the free surface has not been clarified so

far. In the present paper, 2-dimensional (2-

D) and 3-dimensional (3-D) problems of WIG

with 'the effect of free surface are discussed.

For both problems, the w･ave making phe-

nomena are simulated and the lift and drag

coeMcients are computed to confirm the free

surface effect. From results ofthese computa-

tions, the free surface effect on aerodynamic

characteristics of WIG can be clarified.

INTRODUCTION
  Many studies on WIG have been carried
out by means of several approaches, for ex-

ample, fundamental mathematical model [1]
[2], CFD technique [3], proposal of concept

[4] [5] and trial production of WIG craft [6].

In theoretical studies among them, it has

been generally assumed that WIG crafts ad-

vance over the rigid surface, however, practi-

cal crafts are constructed as high speed ma-

rine vehicles advancing over the free surface.

From this point of view, the free surface ef

fect on aerodynamic characteristics of WIG

was discussed in the first time in the refer-

ence [7].

  In the present study, the wave making phe-

nomena are simulated and the lift and drag

coefiicients are computed for 2-D and 3-D

problems of WIG to confirm the free surface

effect. In the case of 2-D problem, only trans-

verse wave component can be simulated. In

3-D problem, however, not only the trans-

verse wave component but also the diverging

wave component must be considered. In ad-
dition to the above, the free surface effect on

the induced drag must be also taken illto ac-

count.

  In these analyses, the free surface effect on

aerodynamic characteristics of VSilG is com-

puted by means of boundary element ttech-

niques. The air flow field around WIG is

analyzed by the surface panel method, a-nd

interactions between WIG aRd the free sur-

face are represented as pressure distributions

acting on the free surface by this method. In

order to analyze the wave making phenom-

ena caused by the pressure distributions oii

the water surface, the different･ formulations

are used for 2-D a,nd 3-D problems. In 2-D

problem, the wave elevation is treated as the

finite amplitude one in order to simula,te the
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free surface effect exactly. For this purpose,

the boundary element method based on La-
grange's expressions of the free surface con-

dition is used. Since it is concluded from 2-D

analysis that the free surface effect for 2-D

WIG is not so sigRificant, the linearized free

surface condition is imposed on the still water

surface for 3-D problem. In order to analyse

the free surface problem with this condition,

Rankine source method is employed. In this

iinearized treatment, the upstream difference

is introduced Iike Dawson's scheme in order

to satisfy the radiation condition on the free

surface. For both 2-D and 3-D cases, the in-

teraction problem between WIG and the free

surface can be solved by the iterative pro-

cedure of the analysis between the air fiow

field and the water fiow field. From results

of these computations, the free surface effect

on aerodynamic characteristics of WIG can
be clarified.

FREE SURFACE CONDITION

  In this section, formulations of free surface

conditions are discllssed briefly for the gen-

eral 3-D WIG problem. The coordinate sys-

tem is taken in such a way that the origin is

placed on the still water surface, x axis is in

the direction of uniform flow U, y axis is the

spanwise direction and z axis is vertically up-

ward. In both the air flow field and the water

fiow fie.ld, inviscid, incompressible and irro-

tational fluid motioRs are assumed. In such

cases, velocity potentials ipa == Ux + ga and

ip. = Ux+go. can beintroduced,in which gp.

and q. are the perturbation velocity poten-

tial for the air fiow field and the water flow

field respectively. As these expressions, sub-

scripts a and w express the quantities for the

air flow field and the water flow field respec-

tively. Laplace's equations V2ip. = O and

V2ip. = 0 must be satisfied in each region,

and the free surface coRditions explained be-

low must be satisfied on the boundary of both

flow fields. As the other boundary condi-

tions, the body surface condition on WIG and

Kutta's condition at the trailing edge of WIG
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must be satisfied by ip., and the radiation

condition mllst be satisfied by ip..

  At first, the dynamical condition and the

kinematical condition on the free surface of

the air flow region can be written as follows.

aa¢
ta +g{(vip.)2 -- u2}+gz = -;ll.T on z= <

                                    (i)
a<     aip. a<             O¢.a< aip.Zi7t+ ax E;･li;x+ ay sii;- o, =O on z=<

                             ' (2)
In the same way, the free surface conditions

of the water flow region can be written as
fo11ows.

aaip
tw +ii{(v¢.)2 --- u2}+gz = -7il.T on z == <

                                   (3)
         aca<     aip.             0ipwa< 0ipw
                           =O OII Z=<S;Tt+ ox 5.+ oy of- az

                                   (4)
In these equations, t is the time, p is the pres-

sure excluding atmospheric one, p is the fluid

density, g is the acceleration of gravity, and

z = <(x,y) is the wave profile generated by

the motion of WIG. Mutual fiow fields in-

teract to each other through the influence of

the pressure acting on the free surface and

the free surface deformation. The basic ideas

to solve the problem are as follows; at the

first step, pressure distributions acting on the

free surface are computed from the numeri-

cal analysis ofthe air flow field, at the second

step, free surface deformations are obtained

from the numerical analysis ofthe water fiow

field, and finally these procedures are iterated

to the convergence. Concerning this iterative

method, two treatments of the free surface

conditions of the water fiow tegion are shown

in the subsequent sections, in which it is as-

sumed that the pressure distributions on the

free surface have been already known by the

analysis of the air flow field.

Lagrange's Free Surface Condition

  As shown above, the free surface condi-
tions (3) and (4) are imposed on the unknown

and finite amplitude wave profile z = <(x,y),



which is very unconvenient to carry out the

numerical analysis. In order to get the suit-

able expressions for the numerical treatment,

these equations can be transformed to La-

grange's type free surface conditions as fol-

lows.

   ddiptw=;{(vg6.)2+u2}--gz---ll.7 (5)

 dx aip. dy aip. dz aip. -itT= ax' ITt= ay' Tt= az (6)

The velocity potentials ip. on the free surface

and the finite elevation ofthe free surface can

be obtained by the numerical integration of

eq. (5) and (6) respectively. In this case, the

above mentioned iterative analyses for both

fiow fields caR be carried out in the process

of time marching.

Linearized Free Surface Condition

  If nonlinearities of the free surface condi-

tions are assumed negligible and fiuid mo-

tions are assumed steady, treatments of the

free surface conditions become easier. Lin-

earizing the respective dynamical and kine-

mat･ical free surface conditions, following con-

ditions are obtained with respect to pa or qw.

      uaaPxa+gc=-;ll.T onz=o (7)

         a< ap.                  =Ooni:O (8)        U         SI.T -' az

      UaaP.W+g<=--7i.i7 onz=O (9)

       ug+/-aa9P,w='o onz=o (io)

Al} conditions are imposed on the still wa-

ter surface z = O by the principle of the lin-

earization. Eliminating < from eq.(7) tv (10),

finally the linearized free surface condition for

pw can be obtained as follows,

       aa2.pgv + K, aaP,w t -p.iug+/

     = St/(aa2.q,a + K, aaq,a) on z= o, (ii)

where Ko = g/U2. In this Iinearization, the

wave profile < can be evaluated by the equa-

tion such as

                 09Pw 0SPa     Ul<= -'li' pw - p.(PW ax --Pa ax ) Oii Z = O,

                                   (12)
which is obtained from eq.(7) and (9).

NUMERICAL TREATMENT
2-D Problem Based on Lagrange's
Free Surface Condition

  As introduced above, Lagrange's expres-
sions of the free surface conditions are suit-

able to evaluate the free surface effect exactly.

In this section, however, 2-D problem based

on Lagrange's expression is discussed for the

sake of simplicity. In such a case, x,y coor-

dinate system is take" with y axis vertically

upward. Time histories of hydrodynamical

forces acting on WIG and the wave profile

can be obtained by the iterative procedures

of the analyses of both flow fields, which are

carried out in the process of time marching.

Numerical treatments for respective analysis

are based on the following explanations.

  For the numerical analysis of the air fiow

field, the velocity potential ip. can be ex-

pressed by source and circulation distribu-

tions on the surface of WIG, their mirror im-

ages and source distributions on the free sur-

face as follows,

  ipa(X,y) =.

      Ux + L a(x', y')(ln r + hi r')ds

                  '      +.1; u(x', y') ln rds + L 7(x', y') ×

      (-tan'-i xY '--i ¥l +tan-'i xY +-- ¥l)ds,

                                   (13)

where S is the surface of WIG, F is the free

surface, a is the source deiisity, or is the cir-

culation density, and

        r= (x-xt)2+(y.-yt)2,
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        r'= (x-xt)2+(y+yt)2.

In practical computations based on the dis-

cretization of the problem, S and F are di-

vided by many Iine elements, and the con-

trol point to satisfy the boundary condition

is located at the midpoint of each element.

In the discrete expression of eq.(13), a is as-

sumed constant on respective elements and 7

is assumed constant on all elements [8].

  In order to solve the problem of the water

flow field based on Larange's free suiface con-

ditions, the introduction of the complex ve-

locity potential w(z) = ip.(x,y) + icbw(x,y),

where z = x + iy, is available [9]. If the con-

tour C bounded by the free surface, the up-

stream and downstream fictitious boundaries

and the bottom is chosen clockwise, the fQl-

lowing equations at the singular point zo on

C can be obtained by Cauchy's integral the-

orem,

horocbw(zo)+Re [s(7 zWEiidz] =o on cip

                                   (14)
 oroipw(zo)+im [s(l7 iWEZz)odzl = o on cth

                                   (15)
where ip. is known on Cip, thw is known on

Cth, and oro = T, if C is smooth at zo. These

formulae (14) and (l5) are integral equations

of Fredholm type of the second kind with re-

spect to ip. and cb. on each boundary. To

solve these equations, nodal points are dis-

tributed along the contour C, however, nodal

points on the free surface must be movable.

On each boundary element divided by these

nodal points, it is assumed that the com-
plex velocity potential w varies linearly in z.

Using the well known procedures by means

of these linear elements, a set of simulta-

neous equationS with unknown ipw and zbw

is obtained, which can be solved by Gauss-

Seidel iterative method. In order to follow

noda} point coordinates and velocity poten-

tial values on the free surface, 2-D Lagrange's

free surface conditions Iike eq.(5) and (6)

should be integrated numerically with time

increment. In the present study, Hamming's
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predictor-corrector scheme is used as the time

marching integration technique;

3-D Problem Based on Linearized
Eree Surface Condition

  As shown in numerical examples of 2-D
problem in the susequent section, it is con-

cluded that nonlinearities of the free surface

conditions are not remarkable. Therefore, in

this section, 3-D problem based on the lin-

earized free surface conditions is formulated

[10]. In 3-D problem, not only effects of

transverse wave component but also effects of

diverging wave component can be estimated.

  Now applying Green's theorem to the air

fiow field, an expression of the perturbation

velocity potential ga at (x,y,z) on S can be

derived such as,

     qa(x, y, z) =

        t'¥r fL`paiS.r("""･)

                - aaP.a(} + ", )}ds

        + t¥. f71v Aqa zll,i, (" + ;r, )ds

        -". fL, aa".a }ds, (i6)

Where S is the surface of WIG, IxV is the wake

sheet, .Fb is the still water surface (z = O), n is

the outward normal on the boundaries, Aga
in the 2nd term of eq.(16) is the difference

of the velocity potential on the upper surface

and lower surface at the trailing edge of WIG

like

        Aga :9alupper - Pallower)

and

r= (x-xt)2+(y-yt)2+(z--zt)2,

  r'= (x-x')2+(y-yt)2+(z+zt)2.

As shown in eq.(l6), p. has parts of the mir-

ror image potential and the free surface eL

fect term. If the boundary condition on S is

taken into consideration, eq.(16) can be re-

garded as the integral equation of Fredholm



type of the second kind for unknown values

q.. This integral equation can be solved by

using Morino's panel method [11], in which

panel divisions of S, W and I7b are needed,

especially a large number of panels below

WIG must be distributed. Since the dis-
tance between a trailing edge of WIG and

the fTee surface is very small, the treatment

of I<utta's condition imposed on the trailhig

edge becomes more diMcult than the case of

the wing in the unbounded domain. In the

present computation, according to Kerwin's

paper [12], the pressure Kutta's condition is

employed, namely, the pressure on the upper

surface must become equivalent to that on

the lower wing surface at the trailing edge.

  On the other hand, in the same way as
Dawson's Rankine source method [13] [14]

used for the analysis of wave making phenom-

ena around a ship, the perturbation velocity

potential p. can be expressed by the source

distribution on the still water surface Fb as

follows.

  gpw(x,y,z)=--fll;ba(x',y',z')i!ds (17)

Substituting eq.(17) to the linearized free sur-

face condition (ll), the integral equation of

Fredholm type of the second kind is obtained

with respect to the source density a as fol-

lows.

       27rKoa - Ko lll;b uzll,7(")dS

           -flll, a,a8, (")ds

      = il/t(Oa2.P,a+KoaaP,a) on ITb (ls)

This integral equation can be solved by
means of Dawson's scheme, in which the 3-

point upstream difference is introduced for

the evaluation of integral term including
a2(11r)/0x2 in order to satisfy the radia-

tion condition on the free sllrface numerically.

The wave profile < is calculated from eq.(12),

thus the gradient of wave profile a</ax can

be evaluated. Since ag./az in the 3rd term

of eq.(16) is determined from eq. (8), the
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analysis of the air flow field with the free

surface effect becomes available. Such proce-

dures are iterated to the convergence of the

wave profile.

NUMERICAL EXAMPLES

Numerical Examples fbr 2-D WIG

           y/c
o.e2

eOl
1=1000 = O.068sec

1=eee
t:looo

r/

o.o 20.0
l=6oo

1:l2oo

-O.Ol

NACA23elS
a:e'h/C:O .Ol

-O.02
F

Fig. 1 Time history of wave profile.
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   Fig. 2 Time history of Iift and drag

               coeficient.

  For 2-D WIG problem based on Lagrange's

free surface conditions, numerical examples

are shown and discussed. In numerical ex-

amples of this section, the following condi-

tions are assumed: 2-D WIG in Froude num-
ber "l7;, == U/vlliiCT = 15, the angle of attack

or = 80, and h/C = O.Ol, where C is the chord

Iength of WIG and h is the height of VKilG



at the trailing edge. These conditions cor-

respond to WIG of 10m chord length, O.lm
height at the trailing edge, and advancing in

about 300knot over the still water surface,

which are extreme conditions for WIG craft.

  In Fig. 1 and 2, numerical results of time

histories of the wave profile normalized by C

and the Iift and pressure drag coefficients are

shown respectively for WIG of NACA23015

wing section. As shown in 'Fig. 1, trans-

verse wave made by WIG propagate, to the

far field because of its high speed, and it is

estimated that the maximum wave amplitude
is less than 1% of the chord length. Accord-

ing to the results in Fig. 2, the free surface

effect is negligibly small for the lift coeMcient

and the drag is extremely small.

           v/c
o.g2

e.ol

xl

o.o 20.0

NACAoo12 l=12eO(O.C82sec)
-e.ol NACAOOOG

"ACA9ios

fn =IS ate' hlc!e ' el
-O.02

  Wave profiles at 1,200 time steps in nu-

merical computations are compared in Fig.

3 for WIG of NACAOO12, NACAOO06 and
NACA9406 wing sections. In this figure, re--

markable differences of the wave profile are

not observed. Time histories oftheir lift aiid

drag coefficients are shown in Fig. 4. As

same as shown in Fig. 2, the free surface

effect is negligibly small. These results in-

dicate that nonlinearities of the free surface

conditions like the finite elevation effect ofthe

free surface can be ignored. In 2-D problem,

however, 3-D effect of the free surface con-

ditions including the effect of diverging wave

component can not be discussed. According

to these considerations, numerical examples

for 3-D WIG problem based on the linearized

free surface conditions are given in the follow-

ing section.

Numerical Examples fbr 3-D WIG

Fig. 3 Comparison of wave profile.
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Fig. 4 Time history of lift aRd drag

           coeflicient.

Fig. 5 Perspective view of wave pattern

( 17;, = 4, h/C = O.05, with side plate ).
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    Fig. 6 Comparison of wave profile

         ( F;, = 4,h/C = O.05 ).

  As examples of 3-D WIG, NACA4406 wing
sections of the aspect ratio O.6 without and
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with plates at both sides are supposed. The

thickness of the side plate is 2% of the chord

length, and the depth of the side plate at the

trailing edge is 3% of the chord length. An

example of the perspective view of 3-D wave

pattern generated by WIG with side plates

is given in Fig. 5, in which Froude number

IF}, == 4, the aRgle of attack cv = 40 and the

height h/C = O.05 are assumed. As shown in

Fig. 5, the diverging waves can be simulated

clearly. Comparisons ofthe wave profile are

shown in Fig. 6 for WIG without and with
side plates, where B expresses the breadth of

WIG. The amplitude of wave generated by
WIG with side plates becomes larger than

that by WIG without side plates, however,

the maximum wave amplitude is about O.2%

of the chord length.

 ct
                NACA4406 dspectratio=o.6
                              a = 4.e (deg.)
            - Rigid vall
             o Freesifrface
O.3

O.2

O.1

vith Side Mate

vithout Side Plate

h/C

 O.O O.1 O.2
Fig. 7 Free surface effect on lift coefficient

              ( Fh =4 ).

surface effect on coeMcients of lift, pressure

drag ( induced drag ) and moment about C/4

are compared in Table 1. AIthough small
numerical errors may be included in this ta--

ble, the free surface effect can be neglected in

practlce.

CONLUDING REMARKS
  In the present study, numerical a,nalyses of

2-D WIG problem based on the Lagrange's
free surface conditions and 3-D WIG prob-

lem based oii the linearized free surface con-

ditions have been carTied out to claTify the

free surface effect on the aerodynamic char-

acteristics of WIG. According to the numer-

ical results of both problems, the free sur-

face effect is negligibly small and it can be

neglected in practice. In future works, for

example, optimization problems of the wing

section of WIG craft, it can be assumed from

the present conclusions that the free surface

is practically regarded as the rigid surface.

This assumption plays a effective role forsuch

future works, because the numerical treat-

ment ofthe problems become very easy.

  The authors wish to express their deep ap-

preciations to Mr. S. Masuda of NKK Co.

Ltd. and Mr. N. Mizutani of KHI Co.
Ltd. for their kind cooperations in numer-

ical works. The authors wou}d also like to

say thanks to Mr. H. Yamasaki for his help-

ful suggestions.

Table 1 Comparison of lift, drag and

       moment coefficients

      ( E, = 4, h/C :O.05 ).

ConditionofWIG Surface (!)'L CD CMc4
without

SidePlate

Rigid O.17822 O.O0481 O.03661

Free O.17820 O.O0482 O.03666

with

SidePlate

Rigid O.30145 O.O0866 O.04455

Free O.30096 O.O0865 O.04451

  The lift coefficients in various cases of WIG

are calculated as shown in Fig. 7. As com-

pared in this figure, the free surface effect for

3-D WIG is also negligibly small. The free
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2次元WIGのポテンシャル理論に基づく翼型最適化＊1

　　正会員鈴木　和夫＊2，松本　慎也＊3
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Shape　Op七imization　of　Two　Dimensional　WIG　Based　on　Po七er比ial　Theory

　　　　　　一鞠Kazuo　SUZUKI（ル1e励eり，　Shinya　MATSUMOTO

Shoji　SHINGO（伽伽藍Me励eりand　Ghihiro　WAKE（θ姐e痴Me励eり

　The　vehicle　based　on　WIG（Win　In　Ground　e任ect）is　expected　and　investigated　as　one　of　the

future　high　speed　vessels　on　seawa弘In　this　paper，　the　shape　optimization　problem　of　2　dimensional

WIG　is　discussed　as　a　fundamental　study　with　respect　to　WIG．　For　this　purpose，　the　panel　method

is　used　for　the且uid且ow　analysis　around　WIG　and　the　nonlinear　programming　is　llsed　as　the　opti－

mization　method．　Numerical　examples　are　shown　for　several　optimization　problems．　Experimental

veri且cations　are　also　shown　by　using　a　devised　test　method　of　WIG　for　a　small　wind　tunnel．

Keywords　3　W7σ，　Poオe襯α口「んθoη1，陥π93ec’盛。πタ！＞o漉πεαr　ProgTα7ηm伽9，3gP

1。緒言

　地面効果翼WIG（Wing　In　Grolmd　e任ect）の研究は

古くから航空工学の分野において実施されてきたが，

船舶海洋工学の分野においても次世代の高速海上輸送

システムの候補の一つとして注目されるようになり研

究が進められつつある．著者らの研究グループにおい

てもパネル法に基づく数値解析的な研究手法により，

WIGと自由表面との干渉に関する検討を中心に基礎的
な研究が実施されてきた1，2）．その結果によればWIG

自身が起こす造波のWIGの空力特性に与える影響は

無視できるほど小さく，自由表面上を飛行するWIG

は剛体壁面上を飛行するものとみなしてもよいという

ことが確認されている．このような研究成果をふまえ

本論文では引き続きWIGの基礎的研究の一つとして，

2次元WIGの翼型最適化問題について検討する．

　翼型の形状設計に関しても研究は古くから行われて

きたが，WIGの翼型に関する研究を取り扱ったものは

比較的数が少ない．翼型の形状設計に関しては，あら

かじめ圧力分布を与え，その圧力分布に対応する形状

＊1平成9年11月15日造船三学会秋季連合大会において講
　演，原稿受付平成9年12月1日
＊2横浜国立大学工学部
＊3防衛庁技術研究本部（研究当時横浜国立大学大学院）

＊4横浜国立大学大学院

を数値計算により求めるといういわゆる逆解法に基づ

く手法がよく知られている．すなわち最適化に相当す

る作業は圧力分布を決める設計者によって行われ，そ

の腕に著しく依存することになる．これとは別に最適

化手法による形状設計という方法が知られている．こ

の方法は逆解法に比べて計算時間がかかるが，設計者

にとっては圧力分布の設定という最も面倒な作業を必

要としない．特にWIG翼型の形状設計の場合には，

適切な圧力分布の設定が困難であると予想される．最

適化手法による翼型設計では流場の数値解析コードと

最適化のコードが必要である．本研究ではこのような

問題を，ポテンシャル理論に基づく解析手法としての

パネル法と，最適化手法としての非線形計画法，特

に本論文ではsQp法（逐次2次計画法：Sequential

Quadratic　Programming）の組み合わせにより，様々

な制約条件の下で最適化するという問題として扱う．

　本論文ではまずWIGの安定性の条件を含めポテン

シャル流場の定式化とそのパネル法による数値計算法

を示し，いくつかの最適化問題の設定とともに翼型最

適化の計算例を示す．さらに小型風洞におけるWIG

の実験手法について検討し，その手法による最適翼型

の実験結果についても報告する．
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Fig，1　Coordinate　systeln

X

　　　　　2．2次元WIGの流場計算

　2次元1）および3次元2）の場合ともWIGの造波

影響は実用上無視してよいことが確認されているので，

本研究ではWIGが平滑な剛体平面上を飛行している

場合を考える．座標系をFig．1に示す．翼後縁と剛体

平面との距離をんとして，WIGの翼まわりの速度ポ

テンシャルを剛体平面による鏡像影響を考慮すること

により表現すると次のようになる1）．

φ＠，〃）＝

十

σの

封細・・ctan塞≡多廊

踊ツ（　ノ　’z，〃）・・ctan纏る

薫σ（　ノ　’ω，9）1n

（ω一の’）2＋（〃一の248

　速度ポテンシャル（1）式についてパネル法により離

散化を行い，境界条件（2）式および（3）式を満足する

ように代数方程式を解くと，未知数である吹き出し分

布σおよび循環分布密度ッを求めることができ，2次

元WIGまわりの速度ポテンシャルφを決定すること
ができる．

　本論文では，後縁を始点および終点として翼面上を

時計回りにいくつかのパネル（線分）に分割し，そのパ

ネル上において吹き出し密度σは一定，また全てのパ

ネル上の循環密度ッは等しいと仮定して離散化を行

う．また境界条件を満たす計算点（control　point）を各

パネルの中点とする．このような仮定に基づき琶番目

のパネルに誘導される速度ベクトルV琶を求めると次

のように表される．

ここで

V¢　＝

十

＋菟σ（　ノ　’ω，〃）ln

（ω一」じノ）2＋（〃＋〃’）243

（1）

ここでσは一様流速，σは吹き出し密度，’γは循環密

度，8はそれらの分布面（三面）を表し，第3項および第

5項が鏡像影響項である．なお8は時計回りに正ととる．

　速度ポテンシャル（1）式は境界条件として，次のよ

うな物体表面条件および翼の後縁におけるK：uttaの条

件を満足しなければならない．まず物体表面条件は法

線方向速度成分が0でなければならないから

　　　　　　　　二一・・n・　　（2）

となる．またKuttaの条件は後縁における上面と下面

の接線方向速度が同じであると考えて

霧i＿一一1＿・tt・aili・g・dg・（3）

で表される．

十

一ト

十

R琶ゴ

Rlゴ

R悟ゴ

R栃

U＋π幅＋磯
　　　　　　　　2

距淑1鑛廊

蘇州謙浄

無の岱廊

学寮1姪

（　ノ　　ノωを一α㍉〃琶一〃）

（銑一ω’，訪＋〃’）

（肺一〃’，銑一め

（彿十〃’，銑一α｝’）

（4）

（5）

であり・凡は翼面上のパネル数，侮，防）は匿番目の

パネルの計算点，らはゴ番目のパネル（線分），（ゴ，〃’）

はブ番目のパネル上の点を各々示す．また　Uは一様

流速ベクトル，砺は琶番目のパネルにおける翼表面

上の外向き法線ベクトルを表し，ちは前縁から後縁方

向への接線方向ベクトルである。

　翼面上の流速の離散化式（4）を境界条件（2）式およ

び（3）式に代入することによりのおよびッを未知数

とする代数方程式を得ることができる．まず客番目の

計算点に誘導される速度Vをの成分を幡，勾とし，

境界条件（2）式および（3）式を用いると

π皿郷¢十πψ錫＝0　　奄＝1，・・，凡． （6）
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および

孟（じlu1十オ盟1定ノ1十オコ3N切UNu，一｛一むyNu，？々v，ω＝0　　　（7）

が得られる．ただし（π面，』π“のは馬の成分，（娠，ら，）

はt琶の成分である．ここで（6）式および（7）式は，各

パネルにおける吹き出し密度砺および翼面上の循環密

度ッを未知数とする代数方程式であり，これを解くこと

により各計算点における流速も評価できることになる．

　翼面上の計算点における流速砺が求められたとす

ると，その結果を用いて客番目の計算点における圧力

係数σμは

　　　　　　　　　％一・一嘉　　　（8）

により計算される．従って揚力係数σしおよびモーメ

ント係数0肌は

　　　　　　　　　　　Nω
　　　　　　　　・・一Σ・・細　　　（9）

　　　　　　　　　　　信＝1

　　　　N切
畑一一Σ…｛π頭窃一働）一聯似一疏）掻（10）

　　　　琶＝1

で求められる．ただし＠簡g肌）はモーメント中心を
示す．

　以上のようにWIGの流体力係数が計算されたとし

て，次にWIGの安定性について考えてみる．安定性

については動安定性と静安定性を考えなければならな

いが，本研究ではWIGの翼型最適化問題を扱ってい

るので，安定性をその制約条件として考える際には最

も簡単な扱い方として静安定性についてのみ考慮する

ものとする．WIGの場合には地面効果により流体力

および縦揺れモーメントが大きく変化するために縦安

定性が重要になる．通常の翼の場合には，縦安定性は

縦揺れ角に対する復元性（Pitching　Stab且ity：P59を

考えれば十分であり，αをWIGの迎角として

　　　　　　　P3一…壽一（輪　　（・・）

が負のとき静安定になる．ところがWIGの場合にはそ

の高度によって流体力が変わってくるために，高度によ

るパラメータも考えなければならない．すなわち縦揺

れ角に対する復元性も高度の影響を受け，また同時に

高度変化に対する復元性（Height　Stability：H。5～）も考

える必要がある．従って最：終的にWIGの静安定性は

　　　　　E5一σ鞠一（伽σ肌α）・血

　　　　P5一σ…（OLασ鞠）・一

が負のとき安定ということになる．

は重心まわりにとる．

（12）

（13）

ただしモーメント

3．　最適化問題の設定

　WIG翼型最適化のような形状最適化問題を非線形

計画法により解く場合には，まず最適化の対象である

形状を表現する設計変数を定義し，最適化（最小化）の

目的を表す目的関数および力学的あるいは実用的な設

計条件を示す制約条件をそれぞれ設計変数の関数で表

現しなければならない．

3．1　設計変数の設定

　本研究ではWIGの翼型最適化を検討しているので，

最適化の際の設計変数とは翼型を表すパラメータのこ

とであり，翼型は翼厚分布とキャンパー分布との重ね

合わせで表現できる．翼厚分布を2〃t（γ），キャンパー

分布を〃。（γ）とすると，翼型の上面および下面の座標

（γ，、，〃の，（η，〃∂は

γ・1る　＝γ’一！ノtsinθ，　　〃しる　＝εノ。十9t　COSθ

η＝γ’十〃tsinθ，　　勉＝〃。一〃t　COSθ

（14）

（15）

で表すことができる，ただしθはキャンパーの接線の

傾きでありθ＝tan－1（吻。／4T）である．なお翼型につ

いては全て翼弦長で無次元化してその形状を表現して

いるので0＜T＜1である．

　まず翼厚分布に関する設計変数について検討する．

本研究では翼厚分布をNACA　4字系列に倣い次のよう

な形の4次式で表すものとする．

跳（・）＝5オ｛オ・》F千孟・・＋オ・・2＋む、・3＋孟，・4｝（16）

ただし古は最大翼厚比である．ここで翼弦長は1であ

るから，〃t（0）＝〃古（1）＝0でなければならない．従って

オ5＝一（オ1十孟2一トオ3一ト‘4） （17）

であるから独立な設計変数の数は4個となる．また翼

断面積を

A一
u・＋誓＋鴇上孟2吉オ3＋毎）｝（・8）

と表すことができるので，翼断面積を指定する場合を

考えてみる．その指定値を．40とすれば

　　　　　　　2／10　　　　　　　　　　　28　　　　　　　　　　　　　　　　　8
　　　　　孟・＝「一一♂・一6孟・｝許　　（19）

となるので，この場合にはさらに設計変数を減らすこ

とができる．．すなわち翼厚分布に関する設計変数の数

は翼断面積を指定する場合には3個，指定しない場合

には4個と考えればよい．

　次にキャンパーに関する設計変数について検討する．

キャンパー分布は翼型の形状変化に自由度を持たせる
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ために，以下の4次式で表されるものとする．

〃。（り一・、・＋・、・2＋・、・3＋・4・4 （20）

ただし翼厚分布の場合と同様にg。（0）＝g。（1）＝0と

しなければならないから

C4＝一（C・＋C2＋C3） （21）

となる．従ってキャンパーに関する独立な設計変数の

数は3個である．

3．2　目的関数および制約条件の設定

　翼型最適化問題の目的関数としては，いかに揚抗比

を高くするか，等が考えられるが，本研究では翼型ま

わりの流れを2次元ポテンシャル流として取り扱って

いるため，抗力を考えることはできない．従って本論

文の場合基本的には揚力係数の最大化が目的となる，

すなわち

　　　　　　　！＝一〇L　→min．　　　　　　（22）

が目的関数である．この目的関数は先に述べた数値計

算手法によって評価され，設計変数に対しては直な形

の関数となっている．

　次に制約条件について考えてみる，ある設計変数の

組み合わせにより翼型が確定したとしても，それが非

実用的であったり，あるいは設計者の意図せざる形状

であった場合にはそれを採用することはできない．そ

こであらかじめ不適当な翼型が生じないように幾何学

的な制約条件を課す必要がある．WIGの翼型につい

ては次のような条件も重要になってくる．まず対象と

する飛行条件に対して揚力やモーメントの変化が少な

く，圧力中心の移動が少ない，もしくは地面効果外で

圧力中心ができるだけ後方にあることが重要である．

また安定性については重心位置（モーメント中心）を適

当に選ぶことによってH．5㌦を満たすことができるが，

H．5～，P5㌦を満たすためには翼厚よりもキャンパー分

布が重要になってくる．従ってこれらの条件も必要に

応じ制約条件として最適化問題の定式化に取り入れな

ければならない．なお制約条件の形としては等号制約

条件と不等号制約条件がある．

　まず等号制約条件であるが，これは設計変数の間ま

たは設計変数で表される関数の間の関係を等号で規定

しようとするものである．本研究のような翼型最適化

問題の場合には先の設計変数の設定で検討したような

翼断面積指定条件等が考えられる．しかし翼断面積指

定条件の場合には前述のように指定することにより設

計変数が一つ減ることになるため，等号制約条件の形

で制約条件を与える必要はない，最適化計算における

制約条件の数は少ない方がよいので，等号制約条件が

線形な式で表される場合にはこのような処理を行うこ

とによって計算量を削減することができる．

　次に不等号制約条件としては以下に挙げられるよう

なものが考えられる．ただし実際にはこれら全ての制

約条件を一度に課すわけではなく，必要に応じ様々な

組み合わせに基づいて適用していくことにする．

1．設計変数の変域に関する制約

　（16）式は＋と一が入れ替わっても成り立ち同値

　である．従って孟1を＋もしくは一に指定した方

　が収束が速い．この条件は次式で表される．

君1≧0 （23）

2．曲面分布に関する制約

　翼厚分布は常に0以上の範囲で値が変化するよう

　に条件を付ける必要がある．すなわち

min［9t（T）］≧〃亡・ （24）

　ただしmin［彿（T）1は0〈T＜1に対する〃オ（r）の

　最小値である．本論文ではg重。の値を翼弦長の

　0．1％とする．

3。最大キャンパーに関する制約

　キャンパーがっきすぎると実用的ではなくなるの

　で，これを防ぐために最大キャンパーに関する制

　限を設ける．最大キャンパーをmax［叙。（T）】とす

　ると

　　　　　　　　max［〃。（γ）1≦9co　　　　　（25）

　であり，叙。oは定数で既存の翼型を参考に与える．

4．翼断面積に関する制約

　翼断面積を指定せずに最適化を行う場合には，翼

　断面積が過小あるいは過大になり実用的ではない

　場合が考えられる．従って翼断面積がある範囲内

　に収まるように制限を加える必要がある．この条

　件は（18）式を用いて

且m挽≦沌≦．4mα」コ （26）

　と書ける．、4㎜伽，ノ1mα。，は既存の翼型を参考に

　与える．

5．最小圧力（最大流速）に関する制約

　本研究ではポテンシャル理論に基づいて翼型最適

　化を実施するので，剥離等の影響を考慮すること

　は不可能である．従って翼面上の最大流速（最小

　圧力）を次のように制限する必要がある．

　　　　　　　　　　　　max［巧21
　　　　　min［OP］＝1一　　　　　　　　　　　　　　　　≧Opo　　　（27）
　　　　　　　　　　　　　σ2

　ただしOpoを定数として与える．

42



6．空力（モーメント）係数に関する制約

　最適化の結果σしの高い翼型が得られたとしても

　σmが過大では良好な翼型とは言えない．そのた

　めにはOmの絶対値を次のようにある値以下に押

　さえる必要がある．

ρ肌1≦OmO （28）

　ただしOmOを定数として与える．

7．WIGの縦安定性に関する条件

　前節で述べたようにWIGの縦安定性に関する制

　約条件は以下のように与えられる．

3．3　逐次2次計画法

H．3．＜O

P．3．＜0

（29）

（30）

　以上のような最適化問題を一般的に表現すると

次のようになる．すなわちある一組の設計変数を

ベクトルの形でX＝＠1，Z2，コじ3，…，Z∂と書き目的

関数をノ（x）と表すと最適化問題は，不等号制約条

件g信（x）≦0σ＝1，2，3，…，∫）および等号制約条件

んゴ（x）＝0（ゴ＝1，2，3，…，J）の下で！（x）を最小化

するxを求めよ，と書くことができる．ここで目的

関数，制約条件のうち1つでも線形でない関数を含む

場合を非線形計画問題といい，一般に非線形計画法を

用いて解くことになる．このような問題に対し著者ら

のグループでは内点ペナルティ法であるSUMT法を
よく利用してきた3）が，SUMT法の場合には初期点

（初期形状）としてあらかじめ不等号制約条件を満た

すものを選ぶ必要がある．本研究のような問題の場

合には，例えばH．3．やP5～を制約条件として課す

場合を想定することができるが，これらの条件を満

足するような初期形状を与えることは実際には極め

て難しい．従って本研究では制約条件付き最小化問題

の有力な解法の一つであり、初期形状を任意に設定で

きるSQp法（逐次2次計画法：Sequential　Quadratic
Programming）4）を採用する．

　SQP法は概ね次のような考え方に基づく非線形計

画法である．すなわち非線形の目的関数と制約条件を

ある設計変数のまわりでTaylor展開して，目的関数

を2次関数，制約条件を1次関数すなわち線形条件で

近似し，その結果に2次計画法（QP）を適用して近似

最適解を求め，さらにこの手順を次々と繰り返すこと

によって最終的に最適解を得る手法である．SQP法の

アルゴリズムをごく簡単に紹介すると次のようになる．

　●Step　O初期点Xoおよびπ次正定値対称行列
　　Loを与え，　SQPに必要な各種パラメータの初

　　期化を行う．た＝0とする．

●Step　1次のQP部分問題をdについて解く．（内

　部反復）

　線形制約条件

9、（・、）＋▽9、（・、）Td≦0，琶＝1，2，3ジ，1

んゴ（・、）＋▽9ゴ（・、）Td＝0，プ＝1，2，3ジ・，J

の下で

ldT（L・Lτ）一’d＋▽！（・・）Td

　をdについて最小にせよ．この問題の解をdκ
　とする．（探索方向の決定）

●Step　2元の非線形計画問題についてK：一K－T
　（Karush－Kuhn－Tucker）条件4）と呼ばれる条件を

　チェックしこれを満足していれば停止する，さも

　なければStep　3にいく．（収束判定）

●Step　3直線探索評価関数を設定し定められた手

　順で刻み幅ακを決定する．（直線探索）

●Step　4　xκ＋1・＝xκ＋ακdκとする．

●Step　5行列賑を定められた手順に従い更新し

　てした＋1を生成する．た＝み：＋1としてStep　1へ

　いく．（外部反復）

　このように実際にはQP問題を解くことによって得

られるのは探索方向ベクトルということになる．なお

収束判定については上記のようにK－K－T条件と呼ば

れる条件を満足する必要があるが，実際にはxが変

化しないと判定されるとき，すなわちdκ＝0の場合

に収束したと判定している．

4．　計算例および実験例

4．1　最適化計算例

　ここでは以上のような手法によるWIG翼型の最適

化計算例について紹介する．本研究で検討した翼型最

適化問題は

●Case　1

　翼型

最大流速を制限し最大揚力を発生する

●Case　2　地面効果外で圧力中心を後方におき最

　大揚力を発生する翼型

●Case　3　定常飛行時の静安定性を満たし最大揚

　力を発生する翼型

の3ケ日スであり，以下各ケースについて計算例を紹

介し検討する．

Case　1： 最大流速を制限し最大揚力を発生する翼型

43



　本研究で用いている流場の解析手法はポテンシャル

理論によるものであるから剥離などの影響を考慮で

きない．従って最大流速を制限する必要がある．ベル

ヌーイの定理により最大流速は最小圧力に相当するか

ら，最小圧力を制限すれば最大流速を制限することに

なる．計算条件は次の通りである．

●設計変数：

●初期形状：

●飛行条件：

●制約条件：

　翫≧0．001，

孟1，孟2，孟3，惹4，c1，c2，c3の計7個

NACAOO12

ん／c＝0．2，0．4，0．6，　α＝Oo，20，40

オ1≧0，　　0p≧一1．56，

0．9／40≦且≦1．1／40

なお最小圧カー1．56は速度が一様流速の1．6倍に相当す

る．また。は翼弦長を，ノloは初期翼型の断面積を示す．

Table　1　0ptimization　results　of　Case　1

ん／c
α iteration イ＝OL

0．2 0。 32 2，202

0．2 20 11 2，197

0．2 40 20 2，165

0．4 20 12 2，115

0．6 2Q 7 2，015

／〆二�齊Oヨ筆こ・、
4㌧〆！二。ptim、mh／、一己；’ミ

　菖　　　　　　　　　一一一〇ptimum　h／c詣0．4

　　　　　　　　　一一・Optimum　h／c＝0．6

Fig．2　0ptimum　wing　sections（Gase　1，α＝20）

一2．0

9巳

・1．0

・05

0．0

0．5

1．0

h／c＝0．2

　2deg．

　最適化計算結果をTable　1に示す．設定飛行高度の

低い場合の方が計算量は多くなるという傾向が認めら

れる．次に迎角α＝2Qのとき設定飛行高度を変えて最

適化した場合の翼型をFig．2に示す．高度が低くなる

に従いキャンパーの最大反り比が増加し，最大反りの

位置が前縁側に移動している．また翼厚分布は高度が

低くなるに従い後縁側が薄くなり，最大翼厚も前縁側

に移動している．Fig．3にはこれらの最適化翼型の圧

力分布を示す．下面の圧力分布は翼形状に関係なく高

度が減るにつれてほぼ一様な圧力となっており，上面

の圧力はその最小値を制限しているためほぼ前縁から

後縁まで最小圧力の値をとっている．このように圧力

の最小値を制限し揚力係数を最大化すると，前縁から

後縁まで上面の圧力は最小圧力をとり下面の圧力は最

大圧力（岐点圧）をとろうとするため、いずれの場合も

同じような圧力分布になる．Fig．4には設定飛行高度

ん／c＝02のとき迎角を変えて最適化した場合の翼々が

示されており，迎角が小さい場合ほど最大反り比の大き

いことがわかる．肉厚については低迎角になるに従い，

翼後半部が薄くなっていき前縁に厚みが集中している．

なおFig．4の最適化翼に実際に迎角をつけてみた場

合，すなわち飛行している状態を想定してみると，翼

背面の形状はほとんど一致していることが確認できる．

箆
。2．0

鬼

・1．0

・0．5

0．0

02 0．4 0．6 0．8
T．E．

h／c謡0．4

　2deg．

1．0

0．5

1．0

£：色

馴2，0

『P，

騨、．Q

一〇．5

0．0

02 0．4 0．6 0．8
T．E．

h／c＝0．6

　2deg．

1．0

0．5

1．0

E：竃 02 0．4 0．6 0．8
T．E．

1．0

Fig．3　Pressure　distributions　of　optimum　wings

，チニ窪

@多
　　　　　ノ．

　　　　　　　り　　　のミコち　へ

・二ニニー一・…ミミミミミベ

’　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　、．、臥

　　　　　　　　　　　　、　　、
　　一〇ptimum（O　deg．）
　　一一一〇ptimum（2　deg．）

　　一一・Optimum（4　deg．）

Fig，4　0ptimum　wing　sections（Case　1，ん／c＝
0．2）
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Case　2：地面効果外で圧力中心を後方におき最大揚

力を発生する翼型

　地面効果内では地面効果外に比べ圧力中心がかなり

後方に移動してしまうことが知られている．このため

高い飛行高度（地面効果外）においてあらかじめ圧力中

心を後方におくことにより，地面効果内で圧力中心が

後方に移動することを防ぐことができると考え，次の

ような計算条件の最適化問題について検討してみる．

　●設計変数：　オ1，孟2，孟3，c1，c2，c3の計6個（翼断面

　　積固定）

　・初期形状：　NACAOO12

　●飛行条件：　1｝／c＝0．6，α＝40

　●制約条件：　オ1≧0，　0p≧一1．56，

　　（0鵬）2≦0．052，9，≧0．001

ただし上記のモーメントの中心位置については0．4cと

0．45cに置いた2ケースの計算を行っている．

Table　2　0ptimization　results　of　Gase　2

のヱゆ

⊆R5

－LO

－0．5

0．0

05

1．0

Optlmum　wing（moment　center冨0．4ρ）

Optimum　wing（moment　center窩0．45c）

Fig、5　0ptimllm　wing　sections（Case　2）

h／c嵩0，6

4deg．

ん／c
α moment　center iteration イ＝OL

0．6 40 0．4c 26 1，776

0．6 4。 0，45c 30 2，072

　最適化計算結果をTable　2に示す．最適化翼型を

Fig。5に示すが，いずれの場合も反りの強いものと

なっている．また圧力分布をFig．6に示すが，それぞ

れ0．4eおよび0．45c付近に圧力中心があることがわか

る．さらにFig．7およびFig．8によれば，これらの最

適化翼型は初期翼型（NACAOO12）に比べ，飛行高度に

よる揚力の変化およびモーメントの変化がともに少な

く，ほぼ一定のOL，　Om　1／4を保つことにより圧力中心

の移動を防いでいる．このように初期翼型とは空力特

性がかなり異なる最適化翼型を生成することができる．

盤

　ヱつ

『臼，

・1．0

・0．5

0．0

0，5

1．0

0．2　　　　　　　　　0．4　　　　　　　　0．6　　　　　　　　　0．8

0ptimum（moment　centerロ0．4c）

tO
T．E．

h／c≡0．6

4deg．

2．S

Cし

2．0

籠
0，2　　　　　　　　　0．4　　　　　　　　　0．6　　　　　　　　　0．8

0ptimum（moment　center＝0．45c）

Fig，6　Pressure　distributions（Case　2）

，．とo

Case　3：静安定性を満たし最：大揚力を発生する翼型

　Case　1および2による最適化計算ではH．5㌦，　P3．

を満たすような翼型は得られない．ここでは静安定性

を満たすような翼型の最適化計算を考えることにする．

最適化問題としては次のように表現できる．

●設計変数：

●初期形状：

●飛行条件：

●制約条件：

c1，c2，c3の計3個（キャンパーのみ）

NACA4412

ん／c＝α1，02，0．4，　α＝40

（フp≧一1．56，　　H．θ．≦0，　P5～≦0

1．5

1．0

O．5

0．0
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Fig・7　Conlparison　of　OL（Case　2）
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0．0
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Fig，8　Comparison　of　O帆1／4（Case　2）

Optimum　wing（h／c＝0．1）

0．0 Optimum　wing（h／c＝0．2）

Table　3　0ptiInization　results　of　Case　3

ん／・
α iteration イ＝OL

0．1 4。 31 1，142

0．2 40 22 1，035，

0．4 40 28 0，876

ただしH．3。，P5㌦の評価については重心位置を。／4

と仮定している，

　最適化計算結果をTable　3に示し，最適化翼型を

Fig．9に示す．設定飛行高度を高くするに従い最大反

りが減少しているが，いずれもキャンパーが後縁付近

で変曲点を持つ翼型となっている．このような翼型を

一般に反転翼といい迎角変化による圧力中心の移動が

少ない翼型として知られている．圧力分布の計算例を

1｝／o＝o．2について最適化した翼型について示すとFig．

10のようになる．翼後縁に揚力を打ち消す部分を設け

る事により圧力中心の移動を抑えているが，極低高度

時には下面後縁部分の狭水路効果により大きく圧力中

心が移動することが考えられる．実際にH．3．および

P5を評価した結果をFig．11に示す．それぞれ設定

飛行高度では静安定性を満たしているが，設定高度が

低い場合ほど静安定性を満たす高度の範囲が狭くなっ

ている．また予想通りいずれの場合も極低高度では静

安定性を満足することはできない．

4．2　風洞実験例

　ここでは以上のような計算例の中からCase　3を選

び，その結果に基づいて作成したWIG翼型模型の風

洞実験例について紹介する．先にも述べたようにCase

1および2による最適化計算ではH．5～，P3．を満た

すような翼型は得られない．従ってここでは静安定性

・3

Cp

一2

。1

0

Optimum　wing（h／c＝O・4）

Fig．9　0ptimum　wing　sections（Case　3）

1

Optimum　wing（4　deg．）

●　　h／c・＝0．05

▲　　h／c詔0．2

◆　　h／c昌0．8

盤． 0．2 0．4 0．6 0．8

Fig，10　Pressure　distributions（Case　3，0ptimuln

　　　for’ん／c＝02＆α＝40）

T．llo

を満たすようなCase　3に基づく最適化翼型について

風洞実験：に基づく検討を実施する．ただしここでは初

期形状が先の計算例とは異なっており，改めて最適化

問題を記述してみると次のようになる．

　●設計変数：　c1，c2，c3の計3個（キャンパーのみ）

　・初期形状：　NACA6409

　・飛行条件・1・／・二〇．1，α＝6。

　●制約条件：　σp≧一1．56，　H．3．≦0，Pθ．≦0

なおH．5㌧，P3．の評価については重心位置を先の場合

と同じく。／4としている．以上のような計算条件の最
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4

P．S

2

0

・2

・4

Table　4　Comparison　of　static　stabihties

一〇一〇ptimum（h1c昌0．1）

＋OpUmum（h／c冨0．2）

＋Optimum（h／c呂0．4）

Wing
rection

2D　Calculation Experiment
H．3， P．3， H，3． P3

NACA6409 5．06 1．10 2．84 0，034

Opt．　Wing 一2，79 一1．67 一14．1 一〇．024

0．0　　　　　　　　0．1　　　　　　　　0．2　　　　　　　　0．3　　　　　　　　0．4　　　　　　　　0．5　　h！c　　　O．6

Comparison　of　P．S　between　optimum　wing　with　dぽferent　heights
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一●一〇pUmum（h／c嵩0．1）

一畳一〇ρtimum（h／c置0．2）
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Side　view
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Fig，11　Comparison　of　static　stabilities（Case　3）
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Fig．12　1nitial　and　optimum　wing　sections

適化に基づく翼型をFig．12に示す．この翼型もキャ

ンパーが後縁付近で変曲点を持つ反転翼となっている．

静安定性の計算結果は上記の飛行条件においてTable

4のようになっており，初期形状であるNACA6409で
は満たされていない静安定の制約条件を、砿5～，P5～

ともに負となっていて満足していることがわかる．

　次にこのような最適化計算例に基づくWIGの翼型
模型を作成し，風洞実験による確認試験を実施する．

ただし本研究で用いる風洞は極めて小型であるため，

Appendixに示すような地面板法により実験を行う．な

お最適化計算は2次元であるが，模型は低アスペクト

比かつ翼端板を有する3次元WIG形状とする．すな

わち模型要目は翼幅18cm，翼弦長30cm，アスペクト

比。．6であり，Fig。13に示すような翼端板を有する．

Fig，13　WIG　model　with　optimum　wing　section

風洞実験ではこのような翼端板を有するNACA6409

翼型および最適化翼型の模型について，迎角α＝60

に対し高度を変化させて揚力，抗力，モーメントを計

測する．このうち揚力係数およびモーメント係数の

計測値をFig．14に示す．またこれらの計測値に基づ

く静安定性の実験結果もTable　4に示す．最適化翼は

モーメント特性が明らかにNACA6409とは異なって

おり，静安定性の条件を実験結果においても満足して

いることがわかる．そのため揚力係数は初期形状の

NACA6409より低くなるが，極低高度ではほぼ同等な

揚力特性を持つ．実験値は翼端板を有する低アスペク

ト比翼型に対するものであるが，本研究のような2次

元ポテンシャル理論に基づく最適化でも目標とする空

力性能に近い妥当な翼型を得ることができる．

5．　結言

　本研究では2次元WIGの翼型最適化をパネル法に
よる流場の数値計算と非線形計画法による最適化計算

に基づいて検討し，最適化問題の設定とともに翼型最

適化の計算例を示した．また小型風洞におけるWIG
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が，それぞれ制約条件を満たす特徴ある翼型を生成す　している．

ることができた．特にCase　3では最適化翼型として　　本研究の実験に用いた風洞は計測部の断面寸法が60

反転翼が得られた．この翼型は静安定性の制約条件を　cm×36　cmであり，地面板は寸法36　cm×90　cm，

満たすために揚力係数は初期形状より低くなるが・低　厚さ1mmのアルミ板である．実験装置の配置をFig・

高度ではほぼ同等な揚力特性を持つことが風洞実験に　15に示す．ここで地面板の配置が重要になる・地面板

よろても確かめられた・従って本研究のような2次元　を翼より前方に出しすぎると境界層が発達してしまう

ポテンシャル理論に基づく最適化でも目標とする空力　ため境界層の影響が大きくなる．また地面効果におい

性能に近い妥当な翼型を得ることができるということ　ては翼下面前方で圧力が上昇するので地面板の先端と

が確認された・　　　　　　　　　　　　　　　　　翼の前縁の距離が近いと地面板の下に流れが逃げてし

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　まうため，翼下面におけるラム圧効果が減少し地面効
　本研究を進めるにあたり終始御指導・御教示あるい　果をうまく再現できない．そこで地面板先端から面前

は御助言をいただきました横浜国立大学工学部・池畑　縁の距離と揚力の関係をあらかじめ実験により測定し

光尚教授，甲斐寿助手および岡田功技官に深く感謝　地面板の最適位置を検討してある．

申し上げます．また本研究の一部は科学研究費（総合　　今回の実験ではWIG模型に対して風洞の測定断面

研究A，界面効果翼船の性能評価法に関する研究・代　が充分に大きいとは言えず，風洞壁の干渉の影響を取

表：大阪大学工学部松村清重助教授）によったことを付　　り除く必要がある．本研究では実験に用いた翼型につ

記し，松村先生および関係各位にお礼申し上げます・　いてパネル法による3次元ポテンシャル流の数値解析

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　手法を利用し，翼が無限流体中にある状態と風洞内に

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　ある状態の2つの状態の翼の空力係数を求め，その
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　Fig．14に示された風洞試験結果では最適化された翼

型のOLは初期形状（NACA6409）より低くなってい

ますが，最適化計算における最適翼型のOLは初期形

状のOしに対してどのような値になったのでしょうか．

［回答］

　Fig。　Aに示しますように計算結果でもOLは初；期形

状の値より低くなっています。なお当然ながら実験は

翼端板つき3次元形状ですから、この計算結果は数値

も傾向も実験値とは異なります。
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Fig，16　Comparison　of　lift　coe伍cients
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値を用いて風洞壁干渉の修正を行う．揚力係数を例に

とって実験値の修正式を示すと次のようになる．

　　　　　　OL［伽ノ］
OL＝（フL［。、，P］

　　　　　　σL［鋭］
（31）

α0 0．亘 0．2

hlc

0．3 0．4 0．5

Fig．　A　Comparison　of　lift　coef丑cients（2D　cal．）

ここでσLは風洞壁干渉の修正後の実験値，OL【。¢p｝

は修正前の実験値，σL臨∫］は無限流体中の計算値，

OL岡は風洞内の場合の計算値である．以上のような

修正を抗力係数，モーメント係数についてもおこなう，

ただし粘性による抗力成分はHoernerの経験式を用い

て近似計算している．

　NACA6409画面の地面板法による計測値に上記の
修正を加えた揚力係数をFig．16に示す．　Fig．16には

比較のため地面境界層の影響が非常に大きいと考えら

れる風洞壁を地面とした計測値と，船舶技術研究所に

おいて実施された地面境界層の影響がない曳航試験：の

結果5）も示されている．地面板法による計測値は発達

した境界層中の計測値よりは境界層の影響がない曳航

試験による計測値に近く，地面効果を比較的うまく再

現していると見なすことができる．しかも風洞内には

アルミ板を一枚設置するだけなので閉塞率を低く押さ

えられるという利点もある．従って今回のような小型

の風洞設備でWIGの実験を実施する場合には地面板

法が有効である．
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ABSTRACT: In the present study, two problems are discussed for shape designs of two di-

mensional ( 2-D ) wing section. The first one is an inverse problem to design a wing section

in infinite fiow field. The second one is an optimization problem to design a wing section of

WIG (Wing In Ground effect) under prescribed design constraints. In both problems, the panel

method is used to analyze the fiow field around the wing and the nonlinear programming is

used to minimize the objective function of respective problems. In this paper, SQP (Sequen-

tial Quadratic Programming) is employed as the nonlinear programming technique. In the first

problem, the inverse problem, the wing section is designed to satisfy the pressure distribution

given as the design condition. In the second problem, the shape optimization problem of WIG,

the wing section is designed to maximize the Iift coefficient under several design constraints.

Numerical examples are shown for both problems.

1. INTRODUCTION

   Shape design problems of the wing section are classical ones in fields of applied fiuid dynamics.

In the present study, two types of the shape design problem are discussed as the nonlinear

programming problem, in which the numerical analysis of fiow field around the wing is carried

out as the potential problem.

   As the first shape design problem of the wing section, the inverse problem is discussed.

In this problem, the wing is designed to satisfy the pressure distribution given as the design

condition, which is one of the conventional way to determine the wing section in infinite flow

field. The objective function is defined as the least square approximation of differences between

the calculated pressure distributions on the design wing and the given pressure distributions.

   As the second problem, the optimization problem to design a wing section of WIG (Wing In

Ground effect) under prescribed design constraints is discussed. The .vehicle based on WIG is

expected and investigated as one of the future high speed vessels on seaway. In this paper, the

shape optimization problem of 2-D WIG is discussed as a fundamental study with respect to

WIG. For this problem, however, the first method, namely, the inverse technique is not available,

because it is not so easy to find suitable pressure distributions for WIG in general. In addition,

the complicated design constraints like pitching and height stabilities can be included in this

problem. The objective function is defined as the negative Iift coefficient.

   For both problems, the respective objective functions are minimized under design constraints

by means of the nonlinear programming technique. In this paper, SQP ( Sequential Quadratic

Programming ) is selected as the nonlinear programming, because SQP is robust and stable for
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any types of the nonlinear programming problem. In the respective processes of the minimiza-

tion, the panel method is used as the numerical analysis of fiow field around wings, which can

be used for arbitrary wing sections.

2. PANEL METHOD APPLIED TO 2-D WING

   In order to analyze the flow field around 2-D wing section, the panel method is employed

as the numerical analysis. First of all, the velocity potential should be formulated ･ifor the wing

section in infinite flow field, The coordinate system is taken in such a way that the origin is

placed on the still water surface, x axis is in the direction of uniform fiow U, and y axis is

vertically upwards. For this coordinate system, the velocity potential is given as,

  ip(x,y)=Ux-il.hrjli7(x',y')arctan.Yigeds+Yia(x',y')ln (x---xt)2+(y-yt)2ds, (i)

where a is the source density, or is the circulation density, and s is the wing surface taken in

clockwise direction.

   For the purpose of the analysis of flow field around WIG, however, the effect of the water

surface must be taken into account. According to the studies on the free surface effect of WIG

advancing over the still water surface for 2-D or 3-D ( Masuda et al., 1991, Mizutani et al., 1993,

Suzuki et al. 1994 ), it is verified that the wave making effect by WIG can be ignored. For this

reason, the velocity potential can be expressed by introducing mirror image terms of eq. (1) as

fo11ows.

      ip(x,y) = Ux - Sl.iT .9i7(x',y') arctan xY --- ¥lds+ S. jli7(x',y') arctan xY +-- ¥lds

                 +.;lila(x',y')ln (x--x')2+(y---yi)2ds

                 +.yl.(.t,yi)l. (x--.t)2+(y+yt)2ds (2)

In eq. (2), 3rd and 5th terms are mirror image ones to eq. (1). In the case of WIG, its height

h is defined as a distance between the trailing edge of the wing and the still water surface.

   The velocity potential eq. (1) or eq. (2) satisfy the fbllowing boundary conditions. Since the

normal velocity on the wing surface should be vanished, the body boundary condltion is given

as follows.

                                 i3÷/=o ons (3)
In the case of the wing problem, Kutta condition shoud also be satisfied at its trailing edge.

This condition can be written as

                       111i/+.pp,,=:-'iZl/÷t..,. attrailingedge, (4)

in which fiuid velocities on the face and back sides of the wing should become equal.

   In order to solve the above mentioned boundary value problem, the panel method is applied

to eq. (1) or eq. (2). As an example, discretization procedures of eq. (2) are explained here,

because the discretization of eq. (1) can be executed similarly and more easily.

   The wing surface s is divided by iV. panels ( line elements ) along the clockwise direction, in

which their start and end points are located at the trailing edge. The control point to satisfy the

boundary condition is located at the midpoint of each panel. The source density a is assumed

a constant on respective panels and the circulation density 7 is also assumed a constant on all
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panels. According to these assumptions, the induced velocity Vi on ith panel can be expressed

as fo11ows. ･
         vt = u+ mzai +tzg- Sl.isortil.illi ,/1 iRR.'y,,iji2ds+ ".7til.illi .11) iRR.t4,z,2i2ds

                +til.lll, a2 y() iRR,iji2ds+til.lil, ajLiRR,,i2i2ds (s)

In eq. (5),

                  Rij=(xz-x',yi--y'), RI･j=(x,-x',y,+y'),

                R-yi2'=(yi-y',xi--x'), Rkia･=(yi+y',xi-･x'), (6)

(xi, yi) is the control point on ith panel, lj' is the line element of 1'th panel, and (x', y') is the field

point on 2'th panel. In same equation, three vectors U, ni and ti are also defined respectively

as the uniform velocity vector, the outward normal vector on ith panel, and the tangent vector

on ith panel ･along the direction from the leading edge to the trailing edge.

   By substituting the discrete formula (5) into the boundary conditions (3) and (4), simultane-

ous algebraic equations which has unknowns ai and or are obtained. Taking components ('ui,v･i)

of the induced velocity Vi on ith panel, the boundary conditions (3) and (4) can be rewritten

as

                         n.iui+nyivi---O i=1,･･･,Al{., (7)
and

                      txlUl+tylVl+txNwUNw+tyNwVNw=O, (8)
where (nxi,nyi) are components of ni, (txi,tyi) are components of ti. These eqs. (7) and (8)

means simultaneous algebraic equations for unknowns ai on each panel and or. After solving

these algebraic equations, the fluid velocity on each panel can be evaluated.

   If obtaining the fiuid velocity Vl on the wing surface, the pressure coefficient Cpi on ithe

panel are easily calculated as follows.

                                  cpz =id Slli (g)

Aerodynamic coefficients, that is, a lift coefficient CL and a moment coefficient C. can be

evaluated by pressure integrals of eq. (9) like

                                     Nw

                                CL =:£qinyili, (lo)
                                     i=1

and
                           Nw
                    Cm =-2) Cpi{nxi (yi - y.) --- nyi (xi-x.)}li, (11)
                           i.-.1

where (xm,ym) means the moment center.
   In order to discuss about the design of a vehicle with wings, its stabilities should be consid-

ered. However, in numerical examples of the present study employing stabilities as the design

constraints, the static stabilities are considered for the sake of brevity. In ordinary cases, it is

suitable to introduce a pitching stability ( P.S. ) given as,

                                    0Cm
                             P'S'= o,, == Cina<O (12)
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where a is an atack angle of the wing. In the case of WIG, however, the above mentiened
aerodynamic coeficients CIL and C. are varied with the height ofthe wing by the ground effect,

and then a height stability ( H.S. ) should also be introduced. Finally, both static stability

criteria for WIG can be written as,

                        H.S. =cL,-(cC.Mg) cL.<o, (13)

                        PS= Cmo-(CcL,S) C.,<o, (14)

where the moment center is taken at the center of gravity.

3. FORMULATION OF INVERSE AND OPTIMIZATION PROBLEMS
   As mentioned previouly, two types of shape design problem are discussed as the nonlinear

programming problems in the present study, In order to formulate both the inverse problem

and the optimization problem, objective functions to minimize, design variables, and design

constraints should be defined respectively.

3.1 OBJECTIVE FUNCTIONS

   In the first problem, the inverse problem, the wing is designed to satisfy the pressure distri-

bution given as the design condition. According to this requirement, the objective function is

defined as,

                               Nw
                           f=£(qoi-C,i)2 --> min. (ls)
                               i=1
where Cfooi is the given distribution of the pressure coefficient.

   Fbr the second problem to optimize the wing section of WIG, the most practical candidate of

the objective function is the drag to lift ratio. For the present 2-D potential problem, however,

the drag of the wing can not be calculated. For this reason, the optimization is carried out to

maximize the lift coeMcient. In practical optimization process, the objective function is defined

as the negative lift coeMcient as follows.

                               f=-CL -÷ min. (16)
   In ･respective objective functions, Cpi or CL is evaluated numerically by using the panel

method based on the previous explanations, and these are implicit functions of the design vari-

ables defined in subsequent section 3.2. In this paper, SQP ( Sequential Quadratic Programmirig

) (ASNOP, 1991) is selected to minimize the objective function under the design constraints in-

troduced in subsequent section 3.3. This SQP is a robust and stable scheme for any types of

the nonlinear programming problem, in which QP ( Quadratic Programming ) is sequentiaHy

used to solve a local problem approximated around a set of design variables by means of Taylor

expanslons.

3.2 DESIGN VARIABLES

   Since the shape design problems are discussed for 2-D wing section in this paper, the design

variables should be taken as parameters to express the wing section, which can be expressed

by the superposition of the thickness distribution and the camber distribution, Expressing the

thickness distribution as 2yt(r) and the camber distribution as yc(r), the upper surface (r.,y.)

and the lower surface (ri,yi) ofthe wing section are written as,

                      ru=r-ytsine, y.=yc+ytcose,

                       ri=r+ytsine, yl=y,--ytcose, (17)
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where 0 == tan-'i(dy,/dr). Since a coordinate system normalized by the cord lenghth c of the

wing section is used in this expression, a range of r should be given as O S r S 1.

   For the thickness distribution ofeq. (17), the fbllowing expression based on NACA 4 digit se-

ries is introduced,in which coeflicients ofthe respective terms are defined as the design variables

in the present problems.

                      yt(r)=5t{tiv7+t2r+t3r2+t4r3+ts･r4} (ls)

In this expression, t is the maximum thickness ratio. The cord length is 1 according to the

above mentioned normalization, and then yt(O) == yt(1) == O. For this reason, the relation among

design variables are given as,

                             t5 =-(ti+t2+t3+t4), (19)
where the independent design variables are reduced to 4. If the normalized sectional area is

specified as Ao, the design variables have the relation expressed by

                               2Ao                                     28                                                8
                           t4 == t--irti -ny 6t2-st3, (20)

because the sectional area is calculated by using the following formula.

                   A= iot{:ti + !i;'･ + !II'L + llf'･ - (ti+t2 it3 +t4)} (2i)

In this case, the independent design variables can further be reduced to 3.

   In the next place, the design variables about the camber distribution is discussed. In the

present study, the fbllowing biquadratic equation is employed to give sufficient variation for the

wing section. These coeflicients are also defined as the design variables in the present problems.

                          yc(r)=cir+c2r2+c3r3+c4r4 (22)

Since the condition y,(O) = y,(1) = O should be satisfied similarly, the fo11owing relation is valid.

                                                             '                                                                    '
                               C4=-(Cl+C2+C3) (23)
According to this relation, the independent design variables are reduced to 3 too.

3.3 DESIGN CONSTRAINTS

   In general shape design problems by means of the nonlinear programming techniques, a set

of suitable design constraints can be introduced to get the practical and available results. In

the present problems, the suitable constraints should be introduced in order to get reasonable

wing sections. For practical design problems, both equality and inequality constraints can be

considered.

   The equality constraints are discussed at first, which is given as the equality relations among

the design variables. The ordinary nonlinear programming techniques like SQP have a function

to adopt the equality constraints numerically. In the present problems, however, the equality

constraints are expressed as the linear forms of the design variables like eqs. (19), (20) and (23).

For these linear equality constraints, no special numerical treatments are needed, because the

techniques to reduce the independent design variables can be used as mensioned above.

   As the inequality constraints, the following ones can be considered, especially for the second

problem, namely, the optimization problem of the wing section of WIG. In numerical examples

shown in the susequent section 4, various sets of those constraints are tried respectively.
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1. Range of design variable

  Convergence of the iteration in the optimization process is improved by putting ti > O or

  ti < O , because eq. (18) has a same meaning fbr both signs of + and -. In the present

  numerical examples, ti is kept the range in + as fo11ows.

                                                                      '
                                     ti )O (24)

2. Minimum thickness distribution ,
  The minimum thickness must be larger than a prescribed value such as,

                                Min [yt (r)])yto, (25)
  where min[yt(r)] means the minimum yt(r) in O < r < 1. In the present paper, yto is

  taken as O.1 % of the cord length, namely O.OOI･

                                                   tt                                                           '  For the practical purposes, the maximum camber should be limited as follows.

                                max[y,(r)]Sy,o ･ (26)
  In this constraint, max[y,(r)] m'eans the maximum y,(r) in'O < r < 1, and y,o is selected

  as the practical value based on the conventional data of wings.

4. Sectional area of wing

                                                                     '  Unless the sectional area is specified, it should be designed in a practical range. This

  constraint can be written by using eq. (21) as follows.

                                Amin SAS Amax (27)
  Both limits Amin and A... are selected according to the conventional data.

5. Minimum pressure ( Maximum fluid velocity )

  Since the present shape design problem is based on the potential theory, flow separation

  is not taken into consideration. In order to avoid this phenomena, the minimum pressure

  (the maximum fluid velocity ) on the wing surface should be restricted, which is given as,

                                                       '   '                          .i.[q] =i- maigK2] )clo,, ' (2s)

                                     tt                                                       '  where Cpo should be given as a reasonable pressure coeMcient.

6. Moment coeficient

  The wing with an excessive moment coefficient is not available, even if optimizing its

  sectional shape. In order to restrict excessive Crn,the following constraint is introduced.

                                  ICrnlS Cmo (29)
  In this constraint, Cmo is given as the suitable constant.

7. Static stabilities

  The pitching and height stabilities should be introduced as the design constraints, espe-

  cially for the case of WIG. As discussed previously, both stability constraints are given as

  follows.

                            H,S.SO, P.S.SO (30)
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Table 1: Results of lnverse design problem

.targetwlng h/c ctt iteration f

NACA4412 oo Oo 15 O.O093

NACA24012 oo Oo ･37 O.0544

  Target wing(NACA441 2)
+ Optimum wing

Wing profile

Figure 1: Final wing section and
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+ Optimumwing

      O.O O.Z O.4' O.6 O.8       LE.

                Pressure distr.ibution

pressure distribution (target wing NACA4412)

 1.0
T.E.

4. NUMERICAL EXAMPLES

4.1 INVERSE PROBLEM OF WING SECTION

   As the first numerical example, the inverse problems are discussed. First of all in actual

design procedures of a wing section, the designer gives a suitable pressure distribution according

to the conventional data and his experience. In the present examples, however, the pressure

distribution is given as the numerical result for the target wing section by means of the panel

method. If the present inverse technique based on the panel method and the nonlinear program-

ming formulated in previous sections is effective, the target wing section should be obtained as

the final result from an arbitrary initial Wing section. In this inverse problem, the objective

function is given as eq. (15). Calcualtion conditions in the present numerical examples are as

follows.

   eDesignvariables: tbt2,t3,t4･,ci,c2,c3(7variables)

   eInitialwingsection: NACAOO06

   e Target wing section (Pressure distributions are given.): NACA4412, NACA24012

   eFlightcondition: h/c=oo(ininfinitefiowfield), or==OO
   '       '
   eDesignconstraints: ti2O

   Minimization results of the objective function are given in Table 1. The final results of the

wing profile and the pressure distribution are shown in Figure 1 for the target wing section

NACA4412 and in Figure 2 for the target wing section NACA24012. As shown in Table 1, the

latter case needs more iterations than the former case, and its minimization results are worse

than the fbrmer one. As shown in Figure 1, the final results agree well with the wing profile
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+ Optimum wlng
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      Figure 2: Final wing section and pressure distribution (target wing NACA24012)

and the pressure distribution of the target wing section NACA4412. As shown in Figure 2,

however, small differences are found between the final results and the target wing NACA24012

in comparison with the results of Figure 1, which can be explained from the minimization results

in Table 1 too. In the case of NACA 5 digit series like NACA24012, the camber distribution is

expressed by the cubic equation for the fore part and the linear equation for the aft part. In

the present problems, however, it is expressed by the biquadratic equation (22) in a whole cord

length. Small errors shown in Figure 2 are caused by these reasons, but the obtained results

are useful in practice. As shown in these numerical examples, the nonlinear programming can

effectively be applied to the conventional design approach of the wing section.

4.2 SHAPE OPTIMIZATION OF 2-D WIG

   According to the above mentioned formulation, numerical examples of the optimization

problem to design a wing section of WIG are shown. In this section, the fbllowing 3 cases of the

optimization problem are discussed.

   oCase1 Optimumwingunderconstraintofminimumpressure

   o Case 2 Optimum wing with a center of pressure behind usual position in OGE

   eCase3 Optimumwingunderstaticstabilityconstraints

In Case 2, the abbreviation OGE means Over Ground Effect. In these optimization problems,

the objective function is given as eq. (16) to get the maximum lift coefficient under the respective

sets of design constraints.

Table 2: Optimlzation results of Case 1

h/c a iteration -f..CL
O.2 Oo 32 2.202

O.2 2o 11 2.197

O.2 4o 20 2.165

O.4 2o 12 2.115

O.6 2o 7 2.015
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Case 1 : Optimum wing under constraint of minimum pressure

   In this first case, the constraint of the minimum pressure ( the maximum fiuid velocity )

is introduced, because the flow separation is not taken into consideration in the case of the

potential theory as discussed previously. Calculation conditions in the optimization process are

as fo11ows.

   eDesignvariables: ti,t2,t3,t4,ci,c2,c3(7variables)

   eInitialwingsection: NACAOO12

   eFlightcondition: h/c=O.2,O.4,O.6, a=oo,2o,4e

   oDesignconstraints: ti2O, CS,)-1.56, yt)O.OOI, O.9AoSAS1.IAo

In these design constraints, the minimum pressure -1.56 corresponds to 1.6 times of the uniform

flow velocity, and Ao means the sectional area of the initial wing,

   The optimization results are shwown in Table 2. It is recognized as a tendency that more

iterations are needed in case of lower design height, In Figure 3, the optimized wing sections

to keep the attack angle or = 20 are compared for various design heights. With the lower
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Optimum wing (moment center=O.4c)

    Optimum wing (moment center=O.45c)

Figure 6: Optimum wing sections (Case 2)
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design height, the maximum camber is increased and positions of the maximum camber and the

maximum thickness move toward the leading edge. Examples of the pressure distributions for

the optimum wing sections are shown in Figure 4. In order to obtain the maximum lift, the

pressure distributions become similar ones for all examples of this case ( Case 1 ), that is, the

minimum pressure on the lower side due to the design constraint and the maximum pressure (

stagnation pressure ) on the upper side are almost kept from the leading edge to the trailing

edge. In opposition to Figure 3, the optimized wing sections to keep the design height h/c=O.2

are compared fbr various design attack angles in Figure 5. With the lower design attack angle,

similar tendencies as shown in Figure 3 for the design height are obtained about the camber and

the thickness.

Table 3: Optimization results of Case 2

h/c a momentcenter iteration nyf..CL
O.6 4o O.4c 26 1.776

O.6 4o O.45c 30 2.072

Case 2: Optimum wing with a center of pressure behind usual position in OGE

   In ground effect, the center of pressure moves toward the trailing edge from the usual position.

However, this movement is not a suitable aerodynamic characteristic for the vehicle based on

WIG. In order to avoid the movement of the center of pressure, it can be considered as one of

the way to keep this center behind its usual position in OGE, For this' optimization problem,

the following calculation conditions are employed.

   eDesignvariables: ti,t2,t3,ci,c2,c3(6variables:sectionalareaisfixed)
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   eInitialwingsection: NACAOO12

   eFlightcondition: h/c=O.6, or=40

   e Design constraints :

     ti)O, Cp)---1.56, yt2O.OOI, (C.)2SO.052(momentcenter==O.4c,O.45c)

As shown in the above constraints, two cases are tried about the position of moment center to

keep the center of pressure behind its usual position in h/c=O.6.

   The optimization results are shown in Table 3 and the optimized wing sections are illustrated

in Figure 6. Both optimum wing sections have larger cambers than conventional ones. As shown

in Figure 7 for the respective pressure distributions, the center of pressure is nearly located at

O.4c or O.45c by the design constraint for C.. As shown in Figure 8, variations in aerodynamic

coeflicients CL and C.i/4 for h/c of the optimum wing sections are less than the initial ones of

NACAOO12. The movement of the center of pressure is suppressed by keeping almost constant

CL and C.i/4 like these examples. As shown in both numerical examples, the optimum wing

sections with the different aerodynamic characteristics from initial ones can be obtained.

Table 4: Optimization results of Case 3

h/c Cv iteration -f=CL
O.1 4o 31 1.142

O.2 4o 22 1.035

O.4 4o 28 O.876

Case 3 : Optimum wing under static stability constraints

   As far as the optimizations based on Case 1 or Case 2 are carried out, the optimum wing

sectionssatisfying both staic stabi}ities H.S. and P.S. in eqs. (13) and (14) can not be obtained.

As the final numerical examples, wing sections are optimized to satisfy H.S. and P.S.. The

optimization problems are described as follows.

   eDesignvariables: ci,c2,c3(3variables:thicknessdistributionisfixed)
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(Case 3, optimum for h/c=O.2 & a = 40)

   eIhitialwingsection: NACA4412

   eFlightcondition: h/c==O.1,O.2,O.4, a=40

   eDesignconstraints: CpZ-1.56, H.S.SO,P.S.SO

In evaluations of L[.S. and P.S., the center of grayity is assumed at c/4 for the sake of brevity.

   The optimization results are shown in Table 4 and the optimized wing sections are illustrated

in Figure 9. As shown in Figure 9, the maximum cambers are varied with the design heights, and

the camber distributions in every cases are reversed around the trailing edge. It is known that the

wing sections of S-type shapes like these optimized results have an aerodynamic characteristic

to keep the position of the center of pressure for changing the attack angle ( Staufenbiel et

al., 1980 ). Numerical examples of the pressure distributions are shown in Figure 10 for the

wing section optimized fbr h/c=O.2 & a = 40. In respective calculation heights, the pressure

distributions are also reversed around the trailing edge. The movement ofthe center of pressure

can be suppressed by these remarkable pressure distributions. Both static stabilities H.S. and

P.S. are evaluated as shown in Figure 11. The static stabilities are satisfied in respective design

heights by means of the optimization, however, it is difficult to keep these constraints'in very

low heights which are not the own design height,
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5. CONCLUDING REMARKS

   In the present study, two types oftheshape design problem for 2-D wing section are discussed.

The first one is an inverse problem to design a wing section in infinite flow field. The second one

is an optimization problem to design a wing section of WIG under several design constraints.

In formulations of both problems, the panel method is used to analyze the fiow field around the

wing and the nonlinear programming is used to minimize the respective objective functions.

   In the inverse problem, the wing section is designed to satisfy the pressure distribution given

as the design condition. The obtained final results agree well with the wing profile and the

pressure distribution of the target wing section in practice. The nonlinear programming can

effectively be applied to the conventional design approach of the wing section like this inverse

problem.

   In the optimization problem of WIG,the wing section is designed to maximize the lift coeffi-

cient. For this problem, numerical examples of 3 cases are discussed, namely, Case 1 : optimum

wing Under constraint of minimum pressure, Case 2: optimum wing with a center of pressure

behind usual position in OGE, and Case 3 : optimum wing under static stability constraints.

In respective cases, remarkable wing sections are obtained to satisfy the design constraints,

especially, in Case 3, S-type wing sections satisfying the static stabilities are obtained,

   Fbr the research field of ship hydrodynamics, a same type of the formulation can also be

extended to the hull form design problems, that is, a combined technique of CFD and the

nonlinear programming can be introduced.

   The authors express their sincere thanks to Prof. M. Ikehata, Dr. H. Kai and Mr, I. Okada

of Yokohama National University for helpful discussions and cooperations. The present study
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ラムウイング型WIGのパネル法に基づく流場特性と翼型最適化

鈴木　和夫1，　田中　裕一2，　甲斐　寿1

Aerodynamic　Gharacteristics　and　Shape　Optimization　of　Ram－Wing　Type　WIG

　　　　　　　　　　　　　　　Based　on　Panel　Method

BッKazuo　SUZUKI（．Meηzδeり，　Yuichi　TANAI〈A，　and　Hisashi　KAI（Meηzδeり

　Avehicle　based　on　WIG（Win　In　Ground　e任ect）is　expected　as　one　of　the　candidates　of　future　high

speed　vessels　on　seaway．1粋the　former　part　of　the　present　study，　Morino，s　panel　method　is　applied　to

aerodynamic　analyses　around　a　Ram－wing　type　3D　WIG　with　special　reference　to　aerodynamic　character－

istics　of　its　side　end　plates．　Under　the　consideration　of　these　analyses，　aerodynamic　shape　optimization

problems　of　WIG　are　discussed　in　the　latter　part　of　this　paper．　Numerical　examples　of　optimized　wing

section　are　shown，　in　which　the　optimizations　are　carried　out　by　means　of　the　aerodynamic　analysis　based

on　the　panel　method　and　the　nonlinear　programmming　technique　based　on　SQp（Sequential　Quadratic

Programming）．

Keyword：冊σ，．Pαπεl　Me伽d，孟eTo吻ηα煽。　6％α質αcオer乞3オ乞。5，θんαpe　Op伽z伽伽η，備ηgθec伽π，ノVoη一

伽eαTPro脚mm吻，θ9P

1　緒言

　　WIGとは“Wing　In　Ground　e任ect”の略であり、WIGを利用した高速艇は将来型高速海上輸送システ

ムの候補の1つとされており、最近では中国で観光用WIGの運航が実際に開始されている。　WIGは水面

（地面）の極く近くを飛行することにより生じる地面効果と、高速前進することによって生じる相対気流の

動圧（ラム圧）を翼下面と水面との間に閉じ込めることによる揚力によって浮上するシステムである。WIG

は航空機よりも安価で自動車、鉄道よりも高速である為にGabrielli－von　Karmanの輸送効率チャートにお

ける空白の三角領域を埋める輸送システムと考えられている。我が国においてはWIGの実用化をすぐに期

待できる状況にはないものの、小規模ながらその基礎的な研究が実施されてきた。著者等の研究グループで

もWIGの自由表面効果［1，2，3，4］や2D　WIG翼型の最適化等［5，6｝が検討されている。　WIGの設計コ

ンセプトとして、ラムウィング型WIG、リピッシュ型WIG、　PAR（Power　Augmented　Ramwing）WIG、

タンデム型WIGなど様々な形態のWIGが提案されているが、本研究はi著者等による上記の基礎的研究に

引き続きラムウィング型3D　WIGの特に翼端板を考慮した流場特性の把握と翼型最適化を対象として実施

したものである。

　本論文ではまずパネル法（Morino法）に基づくWIGまわり流場の数値計算法について簡単に紹介した

後、実際に翼端板付きラムウィング型WIGの流場特性について検討する。　WIGの場合には当然主翼の翼

特性が重要になるが、ラムウイング型WIGの翼端板は翼下面における流体の閉じ込め効果や翼端渦の低減

効果を担う重要な空力要素とも考えられるので、翼端板形状にも注目して空力特性の検討を行う。またバネ

1横浜国立大学工学部
2本田技術研究所（研究当時横浜国立大学大学院）
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ル法による空力特性の解析と非線形計画法の逐次2次計画法（SQp：Sequential　Quadratic　Programming）

による最適化手法を組み合わせた翼型最適化についても検討し、主翼や翼端板の組み合わせよりさらに空

力性能が向上するWIGの形状および翼特性について検討する。

2WIGの数値計算手法
　本節ではパネル法（Morino法）に基づくWIGの数値計算手法について紹介する。定式化および離散化手

法は水谷他［21とほぼ同様であるが、計算精度改善のために細部にわたる数値計算手法の改良を実施してい

る。ここではまず3次元WIGの定式化について述べる。翼固定座標系をFig．1のようにとり、3次元の

流場領域γとその境界面3を考える。ただし埠界面3は物体表面5「B、静止自由表面（地面）5’G、後流渦面

3w、領域yを取り囲む5。。からなるものとし、πを境界面における領域Vに向いた法線、各軸との方向

余弦を編，鞠，π、とする。なお3wは厚さがないものと仮定する。　WIGはω軸方向一様流入速度σ内に

あり領域y内の流れは非圧縮、非粘性、非回転とすると、撹乱速度ポテンシャルφが存在する。このとき

撹乱速度ポテンシャルφは次のような支配方程式および境界条件を満足しなければならない。

（1）支配方程式：：Laplaceの方程式

　　　　　　　　　　　　　　　　　　▽21φ　＝　O　　　　　　 in　　　 「1ノ「 @　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　 （1）

（2）物体表面境界条件：

　　　　　　　　　　　　　　　　　霊一一σ編　・n3B

（3）自由表面（地面）境界条件：

　　　　　　　　　　　　　　　　　　髪一・・n3σ

（4）後流立面境界条件：βwの上下面でのポテンシャル差△φは流線に沿って一定

　　　　　　　　　　　　　△φ＝φ＋一φ一＝・・nst，　・n　3W

（2）

（3）

（4）

（5）Kuttaの条件：物体後縁（T．E．）上での流れの速度は有限

▽φ＜○O　　at　T．E． （5）

（6）無限遠方境界条件：無限遠方の境界面において物体による撹乱速度は0

　　　　　　　　　　　　　　　　▽φ一＞O　　　　as　　30Q→Oo　　　　　　　　　　　　、　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（6）

なおWIGに対する自由表面条件は、著者等の従来の研究［1，2，3，4］により自由表面影響を実用上無視し

て差し支えないことがわかっているので、静止自由表面を剛体壁面とみなした地面境界条件として扱うも

のとする。

　以上のような支配方程式および境界条件のうちKuttaの条件を除く全ての条件を考慮すると、物体表面

，9B上の撹乱速度ポテンシャルφに対する次のような積分方程式が得られる。

　　　　　　　　　　　　　　2πφ（P）一蕉穐φ（Q）細dθ

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　＋蕉叫△φ論）d3

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　＋蕉端σ磁3　　　　（7）
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ただし、P＠ノ，シ1，の，Q（亀〃，のであり

R＝（¢一‘じ’）2＋（卜〃’）2＋（2一の2 （8）

また5’勧5駈はそれぞれθB，3wの地面θσに対する鏡像を表す。

　この積分方程式を数値的に解くにあたり、次のように離散化する。まず、物体表面3B、後流工面3wを

パネル化し、3B、3wをそれぞれN，ノV＝w個の四辺形要素に分割する。そのパネル内でφは一定と仮定す

る。これより物体表面3B上の撹乱速度ポテンシャルφは要素分割数Nの自由度に離散化され、次のよう

な連立一次方程式が得られる。

1V　　　　　　　　　　　　　　　　　2Vw　　　　　　　　　　　　　　　　　　N

Σ（δザαゴーαゴ）φゴーΣ（臨＋剛m）△φm一Σ（B・ゴ＋Bのσπ・ゴ

ゴ＝1　　　　　　　　　　　　　　　　　m＝1　　　　　　　　　　　　　　　　　ゴ＝1

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　for乞＝1，2，…　　，1＞

（9）

ここで、％はKroneckerのテルタであり、

αゴ

αゴ

B¢ゴ

Bあ

鵬m

W翫

却ム詣（1万）鵡

銘4誌（1R’）鵡

鉱去鵡

却ゐ舜（1万）礁

㌫蕉∂急（1Rノ）礁

（10）

（11）

（12）

（13）

（14）

（15）

ただし、3ゴ、3mはそれぞれ3B、3wおよび鏡像上の要素パネルを示す。この代数方程式を解くことによ

り物体表面上の撹乱速度ポテンシャルが求められる。この計算手法は地面にポテンシャルを配置することな

く問題を解くことができるので、地面のパネル分割数や分割方法に依存しない。また数値計算に必要な計

算記憶容量の大幅な節減になるという利点もある。

　上記の（10），（12），（14）式で表される（％ゴ，一B歪ゴ，確蜘等は影響係数と呼ばれ、パネル数の2乗の計算：回数を

必要とし、かっ得られる行列も密行列となる。従って影響係数の計算はパネル輩において最も計算時間と記

憶領域を要するプロセスの1つである。影響係数を計算する方法としては一般にGaussの積分公式が用い

られるが、この計算には多大な計算時間を要する。これに対しMorino［7］は四辺形要素を双曲面で近似し

て影響係数を解析的に求めており、この解析的近似解を用いることにより影響係数の計算時間を大幅に短縮

することができる。しかしMorinoによる解析解には特異性が存在し、四辺形パネルの4頂点が同一平面

上にない場合には誤差を生じることが指摘されている。本論文ではこの解析解の特異性を抑制するために

岩嵜他［81が行った次のような手法を採用している。計算を行う際にまず試験的にバネリングを行い、パネ

ルの2つの対角線間の距離を対角線の長さの百分率で表した“gap”を全てのパネルについて算出する。次に

“gap”がある値ε以上になったパネルの近辺を更に細かく切り直し、“gap”がε以上となるパネル数が基準

値以下になるまで繰り返す。これらの手順後に全てのパネルについて4頂点を同一平面上にくるように移動

させ、四辺形パネルを平面パネルに近似した上で影響係数をMorinoの解析解により評価する。本研究では

岩嵜他が行ったようにεを1％としている。
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Morino法ではKuttaの条件を単に後流面パネル上での△φが物体後縁でのポテンシャルの差に等しい

としている。すなわち物体後縁に接するパネルの上下面のポテンシャルをそれぞれφ圭E，，φ孟E．とすると

ムφ＝φ亭。E．一φ重E． （16）

と表される。しかしWIGのような形状の3次元翼になった場合、翼端渦の影響を受け撹乱速度はスパン方

向成分を含むようになる。特にアスペクト比が小さい場合、すなわち3次元影響が強く働く場合や迎角が

大きい場合には、Morinoの方法ではK：uttaの条件を満足しないことがあると予想される。そこで本計算で

はKuttaの条件として翼後縁に接するパネルの上下面の圧力差が0になるように、△φを変化させて反復

計算により解くKerwinの方法［9｝を採用している。翼後縁に接するパネルのコントロールポイントにおい

て圧力係数Opが等しくなるというKuttaの条件（1（erwin’s　pressure：Kutta　condition）は

△OFσち．。．一〇葺。．E．＝・ （17）

と表すことができる。

　以上のような計算手法により全ての境界条件を満足する物体表面5B上の撹乱速度ポテンシャルφを得

ることができる。WIG翼面上の撹乱速度分布はこのφから柳沢法［10］によって求めることができる。柳

沢法では隣接する3つのパネルのポテンシャルφを表面距離に関して2次式で表して、微分を行うという

手法が採用されている。一方、WIG翼面外の周囲流場における撹乱速度分布は

4π▽φ（P）一 ﾊφ（Q）▽｛調｝d3

　　　　　＋／ん叫△φ▽｛論）｝d3

　　　　　＋　ノンニ＿÷3みσ編▽（去）43
（18）

を用いて直接求めることができる。

　物体表面上の各パネルにおける撹乱速度より表面上の速度yが決まるので、Bernoulliの定理から圧力

係数Opを次のように計算することができる。

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　γ2
　　　　　　　　　　　　　　　　　　　0P＝1一酉　　　　　　　　　（19）

さらにOpを用いて各空力係数を計算することができる。すなわち、揚力係数OL、圧力抗力係数OD，、

モーメント係数OMは次のように計算される。

OL

σD．

OM

　　礁輔
　　鉱卿3
一古癖（　ゆ　　　　　づR－Rσ）×冗鰯

（20）

（21）

（22）

　　　　　　　　　　　　　　　　　　　ナ　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　ゆ

ここで、5は基準面積、Tは基準長さ、孟は基準点の回転方向の単位ベクトル、　Rは圧力の作用点の位置べ

　　　　づクトル、Rσはモーメントの基準点の位置ベクトル、充は各パネルの法線ベクトルである。本研究では物体

形状としてラムウイング型WIGを考えているため、3，　Tをそれぞれ静止自由表面（地面）への投影面積お

よび主翼コード長にとる。なおパネル法はポテンシャル計算であるため（21）式による圧力抗力係数は誘導

抗力係数に相当する。
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3ラムウィング型WIGの流場特性

3．1矩形翼WIGの場合

　翼端板付きラムウィング型WIGの流場特性を検討する前にまず翼端板のない主翼のみ、すなわち矩形翼

WIGの流場特性について検討する。検討項目は、（1）主翼後縁高度、（2）最大キャンパー、（3）最大翼厚、

（4）最大キャンパー位置、の違いによる空力特性の比較である。本節の数値計算では全てのケースについて

NACA　4字系翼型、アスペクト比2、迎角α＝60の矩形翼WIGを対象として検討する。　NACA　4字系翼

型では二二分布とキャンパー分布の式が与えられており、cをコード長として最大翼厚子オ／c、最大キャン

パー比！／c、最大キャンパー位置町／cを指定すれば翼型が定まる。キャンパー分布の式は町／cを境に2

つの式で与えられている。なお矩形翼WIGは左右対称であるから片側のみを分割して解くものとし、本節

の全てのケースにおいて片側の二面パネル分割数を288として数値計算を行っている。

　最初に、（1）主翼後縁高度、の空力特性への影響について検討する。計算例の対象翼をNACA6409とし

て、主翼後縁高度んをん／c＝o．05から。．50まで計算し比較したものを：Fig．2に示す。後縁高度が低下す

るに従い揚力は上昇し、圧力抗力は逆に減少している。ピッチングモーメントはh／c＝0．10までは揚力と

同じ傾向で、ん／c＝・0．05においてやや減少するという結果が得られている。次に後縁高度がん／c＝0．50と

ん／o＝o．05の場合における、三面上置幅中央と翼端部における圧力係数：の比較を：Fig．3に示す，翼幅中

央での比較を行うと、地面効果がほとんど働いてないん／c＝0．50では翼上面での負圧の影響による揚力が

主であり、地面効果が強く働いているん／c＝0．05では翼下面での正圧の影響が主であることが分かる。こ

れに対し翼端部での比較をすると、ん／c＝0．50では翼上面と翼下面の圧力係数が交わることなく後縁まで

続いているのに対し、ん／c＝0．05では婿。＝0．2付近で翼上面と翼下面の圧力係数が交わってしまい、こ

こより後縁までは圧力係数が逆転していることがわかる。これはん／c＝0．05の場合に翼下面の正圧が高く

なり、翼下面の流体が外へ逃げ出しているのが原因であると考えられる。実際に後縁高度がん／c＝0．50と

ん／c＝o．05の場合について、門門中央ω／c＝o．oの断面内速度ベクトル分布と圧力分布の比較をするとFig．

4のようになる。速度分布を比較すると、ん／c＝0．05において翼下面と地面との間に挟まれた流体が翼端か

ら外へ逃げ出しているのが確認できる。また翼端付近に注目すると、ん／c＝0．50での速度分布と比較して

ん／c＝0．05での速度分布は若干であるが低くなっており、翼端渦が弱くなっているのが確認できる。圧力

分布を比較すると、翼面上での圧力分布の比較と同じく、ん／c＝0．50では翼上面における負圧の影響によ

る揚力が主であり、ん／c＝0．05では翼下面における正門の影響が主であることが再確認できる。

　次に順次、（2）最大キャンパー、（3）最大翼厚、（4）：最大キャンパー位置、の違いによる空力特性の比較を

示すがギこれらの検討においては全て翼後縁高度をん／c＝0．15として計算している。

　まずFig．5は最大翼厚が翼弦長の9％で最大キャンパー位置が翼弦長の40％の位置にある翼型の中で、

キャンパーが付いていないNACAOOO9からキャンパーが翼弦長の6％であるNACA6409までキャンパー

を1％ずつ変化させた翼型の矩形翼WIGに対する計算結果である。　Fig．5によれば、最大キャンパーが増

加するに従い揚力は直線的に増加、圧力抗力は2次関数的に増加、またピソチングモーメントも揚力と同じ

く直線的に増加という結果が得られている。このうちNACAOOO9とNACA6409の矩形翼に対する翼弦中

央ω／c＝o．0の断面内速度ベクトル分布と圧力係数の比較をするとFig．6のようになる。速度分布を比較す

ると、翼端部や翼下面でNACA6409の方が速度ベクトルが高くなっており、最大キャンパーの増大に従い

翼端渦が強くなり、翼下面の流体が外に逃げていると考えられる。一方圧力分布の比較からはNACAOOO9

と比べNACA6409の方が正圧、負圧共に高く、キャンパーの増加による負圧の増加と地面効果による正門

の増加を共に確認することができる。

　最大二二、最大キャンパー位置、による空力特性の変化をそれぞれ：Fig．7、　Fig．8に示す。　Fig．7は

最大翼厚が翼弦長の6％であるNACAOOO6から最大翼厚が翼弦長の12％であるNACAOO12まで、最大門

守を1％づっ変化させた翼型の矩形翼WIGに対する計算結果である。揚力は翼厚が翼弦長の9％である
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NACAOOO9の時に最も高くなり、圧力抗力は翼厚が厚くなるに従い増加、ピッチングモーメントは翼厚が

厚くなるに従い減少するがNACAOOO9の時に一度増加し再び減少するという結果が計算されているが、最

大翼厚の違いによる空力特性の違いは顕著ではないことがわかる。Fig．8は最大キャンパーが翼弦長の6％

であり最大翼厚が翼弦長の9％である翼型の中で、最大キャンパー位置が前縁から翼弦長の20％の位置に

あるNACA6209から、70％の位置にあるNACA6709まで最大キャンパー位置を10％つつ変化させた翼型

の矩形翼WIGに対する計算結果である。この場合にはピッチングモーメントが最大キャンパー位置の後方

への移動とともにゆるやかに増加するが、揚力と圧力抗力の変化はそれほど顕著ではない。

　以上のように翼端板のない矩形翼WIGの地面効果のメカニズムをパネル法による数値計算により検討す

ることができる。

3．2　翼端板の効果

　前節のような計算により翼端板のない主翼のみのWIG翼特性を把握することができる。ここでは翼端板

付きラムウィング型WIGの流場特性を検討するために、（1）翼端板の最大キャンパー、（2）翼端板の最大血

肉、（3）翼端板の最大キャンパー位置、の違いによる空力特性の比較について検討する。緒言にも述べたと

おり翼端板はラムウィング型WIGの重要な空力要素と考えられるが、従来の研究ではその効果の検討が十

分になされていたとは言いがたい。翼端板の形状を考慮に入れることにより、WIGまわりの流場特性を変

化させ地面効果を高めることも可能になるものと考えられる。本節では全てのケースにおいて主翼翼型を

NACA6409、アスペクト比2、迎角α＝60、主翼後縁高度ん／c＝0．15とし、翼端板深さん3pを主翼コー

ド長の10％、すなわちん5p／c＝0．10、翼端板形状をNACA　4字系翼型で定義して計算を実施するものと

する。パネル分割数は主翼および翼端板について片側544分割としている。ラムウィング型WIGの表面分

割例をFig．9に示す。

　最初に、（1）翼端板の最大キャンパー、によりラムウイング型WIGの空扇島駐がどのように変化するか

について検討する。翼端板の対象翼型として、最大翼厚が翼弦長の9％で最大キャンパー位置が翼弦長の

40％の位置にある翼型の中で、キャンパーのついていないNACAOOO9から最大キャンパーが翼弦長の6％

であるNAcA6409まで最大キャンパーを1％つつ変化させた翼型翼端板に対する計算結果を：Fig．10に示

す。翼端板の最大キャンパーの増加とともに揚力は直線的に増加、圧力抗力は直線的に減少、またピッチ

ングモーメントは若干の増加という結果が得られている。実際に流場の比較をするために、NACAOOO9と

NAcA6409の翼端板を付けたwlGの主翼翼幅中央と主翼翼端部の翼面上における圧力係数の比較をFig．

11に、さらに翼弦中央ω／c＝0．0の断面内速度ベクトル分布と圧力分布の比較を：Fig．12に示す。これらの

図から翼端板の最大キャンパーの増加により、特に主翼翼端部下面の流速が影響を受けて揚力の増加に寄与

していることがわかる。なおいずれの場合も前節の翼端板のない矩形翼WIGに比べると揚力が増加してお

り、実際に流体の翼端部から流出が抑えられ、その閉じ込め効果により主翼下面の正圧が増加していること

が確認できる。

　次に、（2）翼端板の最大翼厚、の影響について検討する。翼端板としてキャンパーのついていない対称翼

を用い、最大翼厚が翼弦長の6％の翼であるNACAOOO6から、翼弦長の12％の翼であるNACAOO12まで

最大翼厚を1％づっ変化させた翼型翼端板に対する計算結果を：Fig．13に示す。最大翼厚が大きくなるに従

い揚力は直線的に増加、圧力抗力は直線的に減少、ピッチングモーメントは若干減少という結果が得られて

いる。上記の最：大キャンパーの場合と同様に、NACAOOO6とNACAOO12の翼端板付きWIG主翼翼面上の

圧力係数および翼弦中央婿。＝．o．oの断面内速度ベクトル分布と圧力分布の比較をそれぞれ：Fig．14および

Fig．15に示す。最大キャンパーの影響の場合と同様に主翼翼端部下面の流場が影響を受けているが、主翼

下面の正圧の増加は下面領域全体にわたっているのも確認できる。翼端板については最大キャンパーよりも

最大感厚の影響のほうがやや顕著なようである。これは翼端語詞厚の増加によって、より多くの流体を翼下
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面に閉じ込めることになるために、翼下面において正圧が高くなったものとも考えられる。

　翼端板の影響に関する最後の検討例として、（3）翼端板の最大キャンパー位置、の影響を：Fig．16に示す。

これは最大キャンパーが翼弦長の6％であり最大翼厚が翼弦長の9％である翼型の中で、最大キャンパー位

置が前縁から翼弦長の20％の位置にあるNACA6209から70％の位置にあるNACA6709まで、最大キャ

ンパー位置を10％づっ変化させた翼型を翼端板とした計算例である。揚力に関しては最大キャンパー位置

が翼弦長の60％である紛／c＝0．6までは大きな変化は無くz！／c＝0．7で急に減少、圧力抗力は揚力とは

逆に鰹／c＝0．6までは若干の減少傾向で町／c＝0，7で急に増加、ピッチングモーメン｝・は揚力と同様な傾

向という計算結果になっている。ただし最大キャンパーや最大翼厚の影響に比べれば空力係数の変化はそれ

ほど顕著ではない。

以上のように翼端板の空力要素としての影響は無視できるものではなく、ラムウィング型WIGの空力形

状最適化を考える場合には翼端板の最適化についても考慮する必要があると考えられる。

4ラムウィング型WIGの翼型最適化

4．1　最適化問題の設定

　ここまでの検討により、地面効果中では地面効果外における翼上面の負圧による揚力ではなく、翼下面の

正理による揚力の効果が重要であり、翼端板の形状変化により主翼の流場特性が変化し、その結果空力特性

が変化することが確認された。従ってWIGに使用するための翼型は、揚力発生のメカニズムが通常の航空

機の翼とは異なるという観点に基づいて形状設計をされなければならない。本研究では下節においてラム

ウィング型WIGの主翼および翼端板について翼型最適化を検討するが、ここではそれらの問題の定式化に

ついて述べる。良く知られているように流体力学的形状最適化問題［11］を数学的に記述するためには、形

状を決定する設計変数、設計条件に相当する制約条件、，さらにそれらの制約条件下で最小化すべき目的関

数、を各々定義する必要がある。基本的な定式化は2D　WIGに対する鈴木他［5，6］の場合と同様であるの

でここでは簡単に紹介する。

　まず設計変数について述べる。鈴木他［5，6］の研究では2次元問題を扱っているので主翼翼型のみが最

適化の対象であったが、本研究では主翼および翼端板の翼型最適化について検討する。ただし本研究では両

者の同時最適化については考慮しない。従ってNACA　4字系翼型の定義式を参考に次のような設計変数に

より主翼あるいは翼端板の形状が定まるものとする。翼型は刑罰分布とキャンパー分布の重ね合わせで表

現されるので、設計変数を次のようにとる。まず翼厚分布は無次元化翼弦長を1として以下のように与え

られる。

彿（ω）一5オ｛…雁＋・・針・・ω2＋・・ω3＋・・ω4｝ （23）

ここで翼弦長が1であるので〃亡（0）＝〃亡（1）＝0でなくてはならないから

α4＝一 iα0＋α、＋α2＋α3） （24）

となり設計変数を1つ減らすことができる。さらに翼断面積一定という条件を考える場合には、α3をαo，α1，α2

の従属変数として表すことができるので、さらに設計変数を減らすことができる［5，6］。従って這出に関す

る設計変数は翼断面積を固定した場合には3個、固定しない場合には4個となる。次にキャンパー分布に

関する設計変数について考える。NACA　4字系のキャンパー分布の式は最大キャンパー位置町／cを境に2

つの式で成り立っているが、本研究では次のような4次式で表現することにする。すなわち翼弦長を1と

した場合、キャンパー分布の式は以下のようになる。

ン。＠）＝δ、・・÷62・・2＋わ3・・3＋6、・・4 （25）

70



翼厚分布の場合と同様に翼弦長が1であるからy。（0）＝影。（1）＝0となるので

64＝一（δ・＋62＋δ3） （26）

により独立な設計変数は3個となる。

　次に制約条件の設定について述べる。最適化計算により翼型が確定したとしても、それが非現実的な形状

であったり設計者の意図に反するものであった場合にはその翼型を採用することはできない。従ってあらか

じめ不適当な翼型が生じないように制約を課す必要がある。これは流体力学的な条件であったり実用的な

理由による幾何学的な設計条件であったりするが、いずれも設計変数の関数として表現されなければなら

ない。制約条件には等号制約条件と不等号制約条件とがある。等号制約条件は各々の設計変数で表される関

数間の関係を等号で規定しようとするものであり、例えば上で紹介した翼断面積一定の条件などがこれに

相当するが、このような条件は前述のように一般に設計変数の削減という処理で済んでしまうことが多い。

従ってここではWIGに対して考えられる不等号制約条件について紹介するに留める。各条件の詳細な表現

方法は文献［5，6］と同様と考えればよいが、これら全ての条件が必要なわけではなく設計者が必要に応じ

て選択すればよい。

（1）設計変数の変域に関する制約

（2）最小翼厚および最大翼厚に関する制約

（3）最小翼断面積および最大翼断面積に関する制約

（4）最大キャンパーに関する制約

（5）最小圧力（最大流速）に関する制約

（6）ピッチングモーメント係数に関する制約

（7）WIGの七七安定に関する制約

このうち設計変数の変域に関する条件はαo≧0であり、これは（23）式の＋と一が入れ替わっても同値で

あるため、αoを＋もしくは一に固定した方が収束が早いからである。またWIGの縦安定性については、

縦揺れ角に対する復元性（Pitching　Stability：P．S．）と同時に高度変化に対する復元性（Height　Stability：

H．S．）についても考慮しなければならない。これは一般の翼とは異なりWIGにおいては高度によって流体

力係数が変化するために、高度によるパラメータを考える必要があるからであり、P．S．、　H．S．とも多少複雑

な表現になる［5，6］。ただし本研究の最適化計算例では考慮されていない。

　目的関数は先にも述べたように最適化（最小化）の対象となる関数で、設計変数の関数として表現されて

いる必要がある。翼型の設計においてはいかに揚抗比を高くするかが重要であるが、本研究では流れをポ

テンシャル流として扱っているため、抗力のうち粘性抗力成分を評価することができないので、本研究では

揚力係数を最大化することが目的となる。従って

！＝一〇L （27）

が最小化すべき目的関数であり、設計変数によって定義された翼型に対しパネル法による数値解析のプロセ

スを経て目的関数が評価されることになる。従ってパネル法による数値解析コードが、設計変数と目的関数

との関数関係を規定していることになる。

　このような最適化問題を考えたとき、目的関数、制約条件のうち1っでも線形でない関数を含む問題を

非線形計画問題といい、非線形計画法を用いて解く必要がある。非線形計画法の解法には様々な方法が知ら

れており、最近では遺伝的アルゴリズムと呼ばれる決定論的ではない手法の利用も盛んであるが、本研究

では複雑な制約条件でも容易に処理ができ、かっ安定した最適化探索が期待できる逐次2次計画法（SQP：

Sequential　Quadratic　Programming）を用いて最適化計算を実施する。　SQpは非変換法と呼ばれる手法の

ひとつであり、非線形の目的関数および制約条件を設計変数のまわりでまずTaylor展開し、目的関数を2

次関数、制約条件を1次式、すなわち線形で近似した部分2次計画問題を設定する。その問題を2次計画

法（Qp：Quadratic　Programming）により解き近似最適解を与える点を求めて次の設計点とし、この手順
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を次々と繰り返すことによって最終的に最適解を求める手法である［12］。本研究では以上のような問題設定

の下に最適化計算例を示すことにする。

4．2　最適化計算例

　以上のような最適化手法に基づきラムウィング型WIGの主翼および翼端板をそれぞれ最適化した例を示

し、最後に各最適化形状を組み合わせたラムウィング型WIGの空力特性について検討する。具体的には、

（1）主翼における最大流速を制限し最大揚力を発生する主翼翼型、（2）翼端板における最大流速を制限し最

大揚力を発生する翼端曇日型、についてそれぞれ最適化問題を解き、最後に（3）最適化された主翼と翼端

板を組み合わせた場合、について検討する。なお最適化計算は反復計算であるため多大な計算時間を要す

るので、Fig．9のようなパネル分割ではなく、主翼と翼端板の接合部分の形状を単純化したパネル分割を

採用して計算時間の短縮を図っている。以下に示す最適化計算では、先に検討した翼端板の効果に関する

数値計算の場合と同様に、主翼アスペクト比2、主翼迎角α＝6。、主翼後縁高度ん／c＝0．15、翼端板深さ

ん5p／c＝0．10、としている。

　まず、（1）主翼における最大流速を制限し最大揚力を発生する主翼翼型、について検討する。上記の条件

とともに以下のような計算条件で主翼の最適化を行う。

・設計変数：　αo～α3，わ1～63の計7個

・初期主翼形状：NACA6409

・翼端板形状：　NACA6409

・制約条件：　αo≧0，　0．09c≧統≧0．001c，　0．10c≧ッ．，　Op≧一1．56

制約条件としては、設計変数の変域に関する制約、最小翼厚および最大翼厚に関する制約、最大キャンパー

に関する制約、および最小圧力（最大流速）に関する制約、を課したことになる。なお最小圧力係数一1．56

は最大流速㌦α副σ＝1．6に相当する。パネル法では剥離の影響を考慮できないので、このように最大流

速を制限する必要がある。このような計算条件の下で最適化計算を実施した結果、SQPの外部反復と呼ば

れる計算ループ［12］が9回で

OL＝1．006→1．073（6．7％向上）

という結果が得られている。Fig．17に初期主翼形状であるNACA6409と最適化主翼形状の比較を示す。翼

型を比較すると、初期形状のNACA6409と比較してキャンパーが大幅に増加しており、最大キャンパー位

置も若干後方に移動している。翼厚も全体的には若干厚くなっているが、最大翼厚位置ではほとんど変化

がない。初期形状のWIGと最適化されたWIGの流場特性を比較するために、主翼がNACA6409のWIG

と最適化されたWIGについて、主翼翼面上での圧力係数を比較したものをFig．18に示す。翼上面におけ

る負圧と翼下面における正字を両者で比較すると、最適化された主翼は翼弦中央付近より後方の圧力分布

の変化により揚力増加を得ていると考えられる。次に翼弦中央婿。＝0．0の断面内速度ベクトル分布と圧力

分布の比較をFig．19に示す。速度分布を比較すると最適化された主翼に関して翼下輔翼端部において流速

が減少しており、翼上面および翼端板外部ではほとんど変化がない。また圧力分布を比較すると、流速が減

少したことが影響して翼下面における正肉の高い部分が拡大しており、多くの流体を取り込んで圧力を高め

ていると考えられる。

　次に、（2）翼端板における最大流速を制限し最大揚力を発生する翼端板翼型、について検討する。ここで

は先に示した共通の条件とともに以下のような計算条件で翼端板の最適化を行う。

・設計変数：　αo～α3，δ1～わ3の計7個

・主翼形状：　　　NACA6409

・初期翼端板形状：NACA6409

・制約条件：　αo≧0，　0．09c≧彿≧0．001c，　0．10c≧ン。，　Op≧一1。56
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制約条件としては主翼最適化の場合と同じ条件を課したことになる。このような計算条件の下で最適化計

算を実施した結果、SQPの外部反復が8回で

〇五＝1．006→1．036（3．0％向上）

という結果が得られている。なおこの最適化計算では外部反復回数が9回目の時に、圧力によるKuttaの条

件を満足させるための反復計算ルーチンにおいて計算時間が非常にかかったため、8回目の計算結果までで

強制終了させている。Fig．20に初期翼端板形状であるNAcA6409と最適化翼端板形状を示す。翼型を比

較すると初期形状のNACA6409と比較してキャンパーが増加しており、最大キャンパー位置はω／c＝0．55

付近に移動している。翼厚も全体的に厚くなっている。初期形状のWIGと最適化されたWIGの流場特性

を比較するために、無二中央ω／c＝o．oの断面内速度ベクトル分布と圧力分布の比較をFig．21に示す。速

度分布を比較すると最適化された翼端板の場合には、主翼翼端部で若干流速が減少している。また圧力分

布を比較すると、流速が減少したことが影響して正圧の高い部分がやや拡大していることが確認できる。

　上記2例の最適化は主翼と翼端板の各々について別個に計算した結果であるが、最後にこれらの結果を

利用して、（3）最適化された主翼と翼端板を組み合わせた場合、について検討してみる。実際にこの最適化

形状の組み合わせにより揚力係数を計算してみると

〇五＝・1．0ρ6→1．080（7．4％向上）

となることがわかる。最適化された主翼と翼端板を組み合わせたWIGの流場特性を比較するために、主翼

のみを最適化したWIGと最適化された主翼と翼端板を組み合わせたWIGについて、翼弦中央ψ＝0．0

の断面内速度ベクトル分布と圧力分布の比較をFig．22に示す。速度分布を比較すると翼幅中央ではほとん

ど変化が無いが、翼端部で流速が変化している事が確認できる。また圧力分布を比較すると翼下面におい

て翼端部を中心とした正圧の高い領域の拡大が確認でき、最適化された主翼と翼端板を組み合わせること

により、翼端部でさらに多くの流体を取り込んで圧力を高められている。

以上のような各WIGについて主翼後縁における循環分布の比較を行ってみる。循環は翼後縁におけるポ

テンシャルの差に相当し、次の式で与えられる。

r一
ｩφ一ムφ盟 （28）

この式により求めた循環分布を、翼端板のない矩形翼WIG、翼端板付きラムウィング型WIG、主翼のみ

最適化されたラムウィング型WIG、最適化された主翼および翼端板を組み合わせたラムウィング型WIG、

について比較したものを：Fig．23に示す。循環分布はこの順に高くなっており、翼端板の効果や主翼あるい

は翼端板の翼型最適化が揚力向上に寄与していることが循環分布の比較からも確認できる。

5　結言

　本研究の前半ではMorino法に基づくパネル法を用いたラムウイング型WIGの形状と流場特性に関する

数値解析結果を示し、後半ではパネル法と逐次2次計画法SQPによる主翼および翼端板の最適化計算結果

について報告した。

　パネル法を用いて数値解析を行った結果、WIGの場合には翼下面の正出が増加することにより揚力が増

加することが確かめられ、本研究を通して次のような点が明らかになった。矩形翼WIGでは高度を下げる

と正忌領域が広幅方向に拡大すること、翼端板をつけたラムウィング型WIGの場合には正圧領域がより拡

大すること、さらに主翼や翼端板の最適化および両者を組み合わせたWIGではさらに正圧領域が拡大する

ことが示された。これは有効翼幅の増加、すなわちあたかも無明が増加しアスペクト比が増加したことと

同等な効果を生み、結果として揚力増加、抗力低下を得ることができる。ラムウィング型WIGについては
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主翼の空力特性が重要であることはもちろんであるが、翼端板の形状も重要であり、翼端板を付けることに

よって翼端渦の影響が緩和され圧力抗力が減少し揚力が増加すること、翼端板のキャンパーと翼厚を増大

し、最大キャンパー位置を後方に移動させることにより、翼下面の正圧の増加が中心となって流場特性が改

善されること、などの結果も示された。主翼および翼端板を最適化することにより循環分布も改善されて

おり、これらの翼型最適化が揚力性能の向上に寄与していることも確かめられた。

　最後に本研究の様々なステージにおいて多くのご助言をいただきました横浜国立大学大学院工学研究科、

池畑光尚教授に深く感謝申し上げます。なお本研究の一部は科学研究費（基盤研究B、10555339、WIGの

最適形状生成コードの開発）によったことを付記し、関係各位にお礼申し上げます。
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