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ヘリコプターによる大気温度測定の実験＊（1）
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　要　旨

　ヘリコプターを用い大気温度の測定をする場合，飛行速度，計器の取付位置等実験と検討結果をのべる．

結果によれば温度測定に適当なヘリコプターはターピ』ソ機である。その飛行速度は40～50kt，施回半径

200m，降下率200rq／minで飛行すれば，・一ターの影響なく測定できる．

　1．はしがき

　ヘリコプターを用いて大気温度の鉛直分布を測定する

ことは下層大気の温度分布を知る有力な手段である．し

かしながら測定に適した機種，測定器の取付位置，飛行

方法などについて検討された報告はほとんど筆者らの調

べた範囲ではない．1972年3月17日にヘリコプターによ

る温度測定の機会を得たので計測上の検討および実験を

行った，その結果について，以下に報告する．

　2．機種の選定にっいての検討

　まづ現用されている機種をエンジンの型式によって分

類したのが第1表である．

　一般にタービン・エンジン機は大型で物資を輸送する

のが主な目的であり，一方レシプ・・エンジン機は小型

で農薬散布，連絡用などに使用されている．タービン・

エンジン機で小型なものは「アルエット丑型」でレシプ

ロ・エンジン機rKH－4」とほぼ同格機とみなせる．

（第2表参照）機種の選定については，計測上，下記の

5項目について検討する必要があることが分った．

　　（1）安全性

　　（2）電気系統……スパークノイズ

　　（3）飛行性能……速度，上昇率，下降率

　　（4）キャビン容積……計器の取付，塔載容量

　　（5）経　費・…・時間あたりのチャーター料金

以上（5）項目について検討するため，比較的大きさの近
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いものとして，レシプ・・エンジン機から「KH－4］を，

タービンエンジン機から「アルエット皿型」を選んだ．

第2表はその比較表である．

　（1）安全性について飛行機を選定するのであるから安

全性は最優先であろう．rKH－4」について過去の実績を

調査したところエンジントラブルがかなり多く，パーツ

の交換時間が延びたものは皆無に近い実績である．第3

表はチック時間表である．

　また，レシプロ・エンジン機のエンジンストップの原

因は燃料の流入が止った場合とプラグ系統の電気トラブ

ルが大部分のようである．一方タービンエンジン機の場

合，一・度エンジンが始動すれば燃料がストップしない限

りエンジンは停止しない．アルエット皿型機によって実

際にこの点を確認すべくすべての電気系統を切ってテス

トを行った所エンジンは停止しなかった．安全性の面を

エンジン系統第1におけば「KH－4」より「アルエヅト

豆型」がすぐれている．

　（2）電気系統について

　プラグのスパークノイズは計測の点から充分注意しな

ければならない．著者の一・人，高橋によれば「KH－4」

から約20m離れた位置でYEW　Type3047の記録器

を作動させたところ，スパークノイズが記録された．こ

の点を確認するため我々も同種の機にっいて，YEW

Type3047および岩崎通信Type　SS－4200Mシンクロ
スコープでノイズの発生を実験してみたが，今向の実験

ではノイズの発生はみられなかった．ただし高橋の実験

結果から明らかのようにノイズが発生しないという根拠

はない．今回の実験機が整備最良の状態であったとも考

えられる．特に最近のように入力インピーダンスが高く

なると事前の検討には充分注意する必要がある．一方
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498 ヘリコプターによる大気温度測定の実験（1）

第1表　現用ヘリコプターの機種

レシプ・エγジソ機

社 名

川 崎

ベ　　　　　　　ノレ

シコルスキー

ヒ　　ー　　　ズ

型 名

ベル式47G3B

ベル式47G2

ベルi式47G2A

ベル式47D1

シコルスキー式S55

ヒーズ式H269B

名　　前

KH－4
G2

G2A
Dl

　S55
ヒーズ300

タービソ，エソジソ機

社　　名

シ　ュ　ド

AERO
SPATIAL
富士重工

川　　崎

三　　菱

型 名

ジュト式S313

シッドi式S316

　　　　S315

フジベル204B

　　　　KVIOT
シコルスキー式S62

名 前

アルエット豆型

アルエット皿型

フ　　　　　　　　　　マ

　　204B

パ　　ー　　ト　ル

　　S62

第2表　「KH－4」と「アルエット丑型」の比較表

エ　　ン　　ジ　　ン

全備重量
・一ター寸法

大　　き　　さ

飛行性能
乗　　　　員

機　　　　数

KH－4（国産）

レシプ・270HP燃料ガソリ

1，222kg（自重886kg）

5．5m2枚構成

幅÷2m長さ÷11m高さ÷2．8m
最大飛行時間3時間，速度90マイル（78kt）

4名（Pilot含む）

120機（全国）

アルエット丑型（フラソス）

タービソ406HP燃料ヶ・シソ
1，500kg（自重950kg）

÷5m3枚構成

幅÷2m長さ÷10m高さ÷2．6m

最大飛行時問2時間30分速度95kt
5名（Pilot含む）

7機（全国）

（東邦航空KK調）

第3表 「KH－4」「アルエット皿型」の

チェック時間表

＼＼機種
チ鱗ク＼、

機 体

ロ　ー　　タ　ー

テール・ロー
　ター

　Missin

　Engine

アルエット豆

AC一皿1，400時

2，500時間（廃葉）

1，400時間

1，400時間

1，000時間

KH－4

G－3－B1，200時

　1，200時間
（5，000時間廃葉）

　　600時間

÷　　や Bd↑er 一

12v
十

G
Acc

26v 一

DCrAClnver†er
一

o
Bo刊e
02v 十

1，200時間

　600時間

第1’図 機上電源（ACC）の使用例（G＝機上
発電機，DC＝ジェネレーター）

（アルエット丑型，KH－4整備マニアル）

「アルエット皿型」は始動時に500Aの大電流を流す他

は計器に小さい電流を流す程度でノイズの原因になるも

のはほとんどない．電気的ノイズの発生の有無からはタ

ービン機が有利であり，この点でも，安全性についての

検討同様「アルエット丑型」が有利である．しかし「ア

ルエット丑型」は始動時に大電流を流すため短時間の再

始動は不利となる．

　なお機上電源の使用について若干の検討をのべると，

今回の実験には機上電源とインバータの電源電圧が違っ

たため，Acc（アクセサリーの略，機上電源取り出し口）

52

から直接インバータに結ぶことはしなかったが，同じ電

圧であれば電流だけの問題で直接結線してもよい．第1

図に今回の使用例を示す．

　特に注意しなければならないのは，インバーターのケ

ースがアースとなっている場合が多いので，必ずAccの

（一）側とインバーターの（一）側を結線し，機体とイ

ンバーターの（一）側に電位差を作らないようにする．

またAccからパッテリーに流れる電流はほぼインパー

ターに流れる電流と同じ位であるが，バッテリが放電状

態であれば，Accからの電流は大きくなる．

　（3）飛行性能にっいて

　第3節以降において今回の実験結果をのべるので参照

されたい．

、天気”19．9．



ヘリコプターによる大気温度測定の実験（1） 499

第2図実験機（アルエットE型，JAgo15）

　（4）キャビン容積

　計器の数，大きさ，塔載重によって適当なスペースの

ある機種を選ぶより致し方ない．

　（5）経費

　時間単価のみから検討すると飛行性能の面で結果的に

時間単価の高いものが逆に経費が少ない場合も多いので

飛行性能を考慮に入れることが必要である。

　3．回転翼によるダウンウオシュ効果

　よく知られるように航空機により大気中の物理量を測

定する場合機体自身によって発生する擾乱をさけなけれ

ばならない．ヘリコプターの場合，特に回転翼によるダ

ウンウオシュが測定値に影響しないように感部をとりつ

けることが必要となる．このためダウンウオシュにとも

なう流線を知ることが必要不可欠のものであるが，筆者

らが調べた範囲では，これについての資料はないようで

ある．そこで以下の実験計画によって，この効果を観測

してみた．

　（1｝実験方法

　「アルエット豆型」2機を用い，1機を実験機他

方を観測機とし，実験機の左側（進行方向）に側面

から30cm離して8番線でアーム2本取りつけ，毛

糸（30cm）をスキッド（Skidそり）から30cm毎に

1アーム6ケ所，スキッドに7ケ所とりつけ観測機

より写真測定およびダウンウオシュによる流れを観

測した（第2図参照）．

　また，ヘリコプターが飛行する場合前傾姿勢をと

るので，この前傾角を測定し機体の動揺も目視であ

るが測定を行った．飛行コースはダウンウオシュを

調べる目的なので次の図のようなコースを選んだ．

　　　　→／＼→

1972年9月

8

6

04Φ

℃

2

OO

Ok↑

　　　　　　　　＼
　　＿．』＞＝　一　　一　層＿　．　　一　　　　　　　　　　　　　32k↑　　　　　　　　　Ok愉

　　うぺし
N・一…・　…　…〉　．22kt．～鬼

　　　容　　、

　　、　11k↑　　→Leveiflight
　　　　　　　　　．．一与　Down　Spe　ed4σkt200m凶min

　　　　　　　　　・一・→　　U　p　Sゴeed弓p　k†200m／min

第3図EffectofRotorDownwash

　更に，今回の実験は温度計測が目的であるので温度計

を塔載し，ダウンウオシュの影響が測定値にあらわれる

かどうかを検討，飛行方法についても若干の検討を行な

った．

　（2）実験結果

　実験日は曇天であり，必要な準備で実験は目没近くに

なってしまい写真が良くとれなかった．

　a）水平飛行時のダウンウオシュの擾乱の位置

　一定の高度を曽定の速度が飛行した時の場合，流線は

40ktまで変化するが，40kt以上になればほとんど変化

しないことが観測された．実験結果によると40kt以上

の飛行速度であればキャビンはダウンウオシュの撹乱外

になることが分った．この一例が第3図に示してある．

　またキャビンから約30cm離れた位置ではキャビンに

よる擾乱の影響はほぼないようである．飛行性能の面か

ら考えると40kt以上が安定性がある．なお前傾角は実

験日が曇天であり気流が安定していてかなり正確に測定

できた．前傾角の測定にはキャビン内に60cmの糸とそ

の先に300gのオモリをつけて角度を測定したのもであ

る．この結果を示したのが第4図である．

　前傾角とダウンウオシュの両者を考えると，流線は

40kt以上でダウンウオシュの擾乱の位置は変るが前傾

角も変つて見かけ上変化しないように観測されたと推定

される．

第4図

lO　 20　 30　 40　 50　 60　70　 80
　　　　　　　　　　　　　　Speed　k†／h

　アルエット五型，前傾角度（実験機JAgo15）
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500　　　　　　　　　　　　　ヘリコプターによる大気温度測定の実験（1）

前傾角の測定の際にどの程度の動揺があるかおよその

観測のためおもりの動きの振幅を観測したところ，安定

　した気流中では半振幅で5cm，また気流が不安定な場

合およそ10cmであった．さらにコップ（300cc）に80％

水を満たし機内の床面上に放置したがこぼれる程の動揺

はなかった．なお所定の高度と速度をPilotに指示した

場合，忠実な飛行ができるかどうかは多分に気象条件に

左右されるのが通常である．今回の実験日のように気流

が安定していれば速度については±5kt以内，高度にっ

いては±5m以内に入る。ただしPilotの肉体的，精

神的な疲労度によってことなると考えられる．実験に際

　しては必要以外の指示は出来る限りさけることがよい測

定結果をうることにもなる．

　　b）上昇時のダウンウオシュによる擾乱の位置

　航速30kt，上昇率200m／minで上昇した時の流線を

水平飛行の場合と同様に観測した，この結果によるとス

キッド部分は擾乱の外に出ているようである．なお水平

1飛行の場合と同様，航速が早い場合，回転翼からみた流

線の角度は小さくなることが想像されるが，上昇率を一

定に保つことはむずかしいので，スキッドの部分に計測

器をとりつけることは擾乱の中に入ることがあるのでさ

けるべきであろう．航速を60ktにした場合水平飛行の

20ktの場合の流線に近い状態が観測された．

　c）下降時のダウンウオシュ擾乱の位置

　航速40kt，降下率200m／minおよび100m／minで

降下した時の擾乱の位置は100m／minの場合，水平飛

行で航速40ktの場合の流線に，200m／minの場合は機

体とほぼ平行に近い流線としてみられる．

　以上の糸流し実験から，温度の鉛直分布観測に際して

の感部の取りつけ位置は，航行速度に注意すればスキッ

ドにとりつけても擾乱の影響はない，またなんらかのア

タッチメントで機外に出す必要の時は前方に出すのが常

識であるが，操縦上の障害にならないようにしなければ

ならなし・．

　4．ヘリコプター用温度計

　市販の計器は地上において使用されることを前提とし

て設計，製作されているのが普通である．しかし，航空

機をプラットホームとする観測手段では感部は機外に変

換器は機内となる．ヘリコプターの場合，キャビン内の

温度は日射があれば温室のように，曇天であれば冷蔵庫

のようになり温度範囲が大きいのでこの点を設計に際し

ては充分考慮すべきである．振動については自動車（乗

用車）とほぼ同じ位である．計器を塔載して最も問題と

　34
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第5図　温度計基本回路，R1，R2，R3＝固定抵抗

　　　　Th＝サーミスタ

なるのは電源であろう．可能ならA・C電源を使用しな

い方向にすべきで，電源関係の重量が計器関係より大き

くなることもある．やもえずA・C電源を使用するとき

はDC－ACインパーターを用い変換するしかないが，

この場合も出来るだけヘリコプターの機上電源を使用

し・バッテリーの塔載はさけることが賢明であろう．ま

たインパーターもパイブレ式はさけ，半導体式のインバ

ーターの方が振動の影響は少ない．

　この電源関係については事前に整備士とよく相談し，

安全旦つ確実な方法を取るべきであろう，また高度の設

定についても航空計器の誤差，単位（アルエット丑型は

メートル法）を電源同様調べておくことが必要である．

前記のように，この観測に合う市販の温度計はないため

自作した，感部にっいては白金線はじめ各種あるが，取

扱いの容易なサーミスタ素子を用いた．もちろんサーミ

スタ素子がすべて有利ではないが，温度特性がカーブす

るのみで野外実験には最も適当と考えた．サーミスタ素

子を感部とした温度計の変換回路として，ホイートスト

ンブリッジの原理が多く使用されているが，今回もブリ

ッジ回路を応用することにした．第5図に基本回路を示
す．

　サーミスタTh以外のノ～、，R2，ノ～3は，算出しなけれ

ばならない．R・＝・ノ～2，ノ～3の値を測定最低温度の時のサ

ーミスタ素子の電気抵抗値と等しくすれば，ブリッジの

出力電圧E。は温度が変わることによって，サーミスタ

素子の電気抵抗が変化し，E。≠0となる．従ってA点と

B点の電位差を測定することにより温度測定がでぎる．

またA－B間に高抵抗の指示器または記録器を用いるこ

とによってノ～1ノ～2ノ～3の算出上A－B間の抵抗は無視でき

る・R3はサーミスタ素子の温度特性と測定最低温度に

より決めることができ，サーミスタ素子の電気抵抗を

ノ～Tとすれば出力電圧E。は（1）式となると

瑞一（R1轟TR2告3）E一……・………（1）

、天気”19．9．



ヘリコプターによる大気温度測定の実験（1）

　R1＝ノ～2，ノ～T＝ノ～3とすればEo＝0になる．測定最低

温度Zの時のサーミスタ素子の電気抵抗をノ～T・，測定

温度幅の中間温度亀の時ノ～T2，測定最高温度無の

時1～T3とすれば，ノ～1＝＆を算出することによリブリ

ッジは構成でぎるが，出力が直線になるようなノ～、を求

めるには7』／馬＝O．5，ノ～T1＝ノ～3とすれば

α5一（論㎎議）

÷（論兜一R無）・一……一・（2）

となり（2）式か1～1を求めるには

瓦一α5（奏11三奏鷲需象1評）……（3）

となる．

　またサーミスタ素子に流せる最大電流1は，サーミス

タ素子の熱放散定数ゐと電気抵抗1～Tが求まれば（4）式に

より求められる．

・一∀∠君々………………………………・一…（4）

ただし∠T＝許容熱誤差OC（ジュール，ヒート）実際

の電源電圧Eは

E＝（ノ～、＋ノ～T）1・…一・一………一一・一一・…（5）

となり（5）式で求めた電源電圧Eの出力電圧Eoは（1）式で

求めることができる．ブリッジを構成したのち，（5）式で

求めた電源電圧E以下の電源電圧の場合の温度の熱誤

差は

　　　12ノ～T
∠Tニ　　　　　…・……・……・………………………（6）
　　　　々

となる．特に電源電圧は（5）式の値以下，即ち自己加熱が

測定誤差以下でしかも出力電圧Eoが記録器の記録電圧

に合うような電源電圧を求めればよい．

　以上で求めたノ～、，R2，ノ～3サーミスタ素子Thで構成し

たブリッジを変換器として用いた．

　R2，R3は比が等しければ1！nまたはn倍でも任意

の値でよく，温度係数が等しければ温度の影響は全くう

けない．従って，温度が測定上問題となるのは瓦の温

度係数と電源電圧関係の温度係数である．

　今回は電源は乾電池とし，定電圧回路を用い，抵抗器

は金属被膜抵抗器の温度係数の小さいものを用いた．感

部はヘリコプターの速度を利用する自然通風式としシェ

501

　　　　　　無

第6図　使用したシェルターと変換器

1972年9月

ルターも合うよう製作した．本器の自己加熱誤差は0・04

。C（計算値）出力は100mVとした．なお回路の作動

チェヅクの意味でRT3と等しい標準抵抗器を作り，必

要な場合にサーミスタ素子と置き代え回路チェックする

ことを忘れてはならない．また指示器は手持ちの記録器

YEW　Type3047マーカー付を使用した．この記録器

の電源は残念ながらACIOOVであるため，やもえず

パッテリを塔載し非常用電源として使用している「パイ

ブレーター式DC－ACイン・ミーター」を使用した．

　本観測に用いたシェルターと変換器は第6図に示す

が，シェルターはダウンウオシュの実験後取付位置を決

めた．シェルター内部は乾球と湿球とに分け湿球の球部

の水が乾球に影響しないよう間にアクリル板を入れた．

また湿球用の水の補給は，キャビンの中から可能な構造

にした．

　5．飛行方法について

　鉛直分布の測定を理想的に実施するには，自然状態で

同時刻に必要とする高度の値が得られることが望ましい

が鉄塔などを利用する以外時間差が生じるのはやもえな

い．ヘリコプターの場合も理想的には鉛直降下を短時間

にすることであるが事実上不可能なので理想的条件に最

も近い飛行方法として第3節の実験結果からrら旋降

下」することが適当と思われる．「ら旋降下」をする場

合降下率と速度が重要な要素となる，即ち，速度はダウ

ンウオシュに関係し降下率は時間と前回の航跡乱流に関

係する．

　例えば，高度Emから降下率・4m／minでら旋降下

した場合には，孟m毎に同一鉛直線上の測定が可能であ

り，・4／nm毎の値が必要な場合，その値は360／n度位置

のずれを生じることになる．実際にはどの程度の速度と

降下率が適当なのか計算で求めたのが第4表である．

　この値はヘリコプターのパンク角は考慮していない値
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第4表　旋回半径，降下率の指示した時の速度

降示率

旋回半径

100m

150m

200m
250m

300m
350m

400m
450m

100m／min

20．6kt

30．6

40．8

50．9

60．9

71．2

81．3

91．5

200m／min

21．3kt

31．2

41．2

51．2

61．2

71．4

81．6

91．7

300m／min

22．5kt

32．0

41．8

51．7

61．8

71．8

81．9

92．4

なので，パンク角を適当にとれば増速は可能である．し

かし増速し急な旋回をすれば遠心力で機体外は外側に

「すべり」を生じやすくなるので一応の目安で速度につ

いてはpilotの判断で決まるであろう．なおこの表は1

分間に一周することを条件としている．

　旋回半径は対象とする観測面積から検討した場合，小

さいほどよいが，速度の偏差等を考慮すると150m以上

450m以内が有効となるが，30kt付近では一定速度を

保つことがむずかしいので，安全をみて200mの半径

で41．2ktが最適であろう．降下率にっいては100m／

minは時間が長くなり，300m／minでは高度計の遅れ

が生じ’200m／minをとるしか方法はないようである．

速度の41．2ktも前記したようにパンク角のない状態な

ので，ある程度のバンク角をとれば多少増速できるはず

である．飛行性能上は降下率400m／minでも問題はない

が塔乗員の肉体的な疲労度は増すばかりである．

　6．高度に対する時間誤差

　pilotにいままでの実験結果から半径200m降下率

200m／min，1分間に一周の飛行指示を与えた場合，ど

の程度の精度で飛行するか実際に1，500mの高度より地

上25mまでの高度範囲で数10回飛行し調べてみた結果

を第7図に示す．この時の飛行場所は海上，海岸，山の

付近と千差万別で気象条件もヘリコプターが飛行可能範

囲であり必ずしも良い条件とはいえなかった．むろん時

間と高度を一致させることは可能であるが，急な操縦は

さけ，気流の変化で降下率が変った場合でも静かに修正

した．これは増速，減速時にダウンウオシュがスキッド

の先端に影響あたえないためである．従って時間は（＋）

側に頻度は高くなることが当然であろう．なお第7図は

200m／minの降下率の時の100m降下する時間でy軸に

頻度をx軸に時間をとってある．この時間はヘリコプタ

ーに取り付けてある計器により左右され，pilotの理解

（％》
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第7図　100m／30secの時間偏差
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第8図 飛行方法変更時の記録例

高度600m～100m

度によっても違うので，事前の打合せは重要なウエイト

をしめる．

　7．飛行方法による温度測定への影響

　スキッドに温度計感部を取り付け，キャビン内に計器

を置き飛行方法を変えることにより，記録がどのように

変化するか実験した処第8図になった．この実験から感

部が自然通風（飛行速度による通風）であるため，無通

風になるような飛行は記録上に表われる．第8図はそ

の例でもある．r横すべり」急なr増減速」r降下率の急

変」は好ましくない．飛行上の注意として，

　1）指定された最高々度より50m以上高度をとり降

、天気”19．9．
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第9図　通信器によるノイズ例

下体勢をとる．

　2）飛行時の速度は40kt以上で降下飛行をする．

　3）必要以上の増速，減速はさける．

　4）飛行方向に感部のシェルターが向くような飛行方

法とする．

　5）急な操縦はさけ指定条件より，ずれた場合はしず

かに修正する．

　6）指定された観測点上の航跡が鉛直になる飛行でな

ければならない．

　7）必要以上の通信器の使用はさける．

　第8図をみるとr速度変更」rすべり」の時に記録上

に温度（大気温度）以外と思われる温度変化が0．1～

0．2deg程度みられる．この記録だけでは，はっぎりし

た原因は究明できないが，感部付近（シェルター内部？）

が飛行方法の変更で測定条件が変ったと思われるが，解

明するには何回か実験を重ねるしかない．しかしなが

ら，実際の飛行ではこのような急な操縦による飛行方法

はとることがないので，pilotの技術にたよるしか現状

では方法はない．7）の通信器関係の事であるが，ヘリ

コプターの通信器は出力20W程度あり，入力抵抗の高

い計器（今回は記録器Y．E．W．Type3047．入力インピ

ーダンス2MΩ）には通信時にノイズとなり，その時の

1972年9月

第10図

7 8 9　　10
TemP　Oc

上昇下降時の温度差（実験高度

1，700～2，000m）

第11図　降雨時の観測記録例

測定が不能となる可能性がある．今回の実験で得られた

結果を第9図に示してある．この他，マイク・回線付近

でもマイク・波を記録器の電子回路内部で検波し，通信

器以上のノイズとなる．そのような場合の記録は得られ

なかった．

　なお，最後の実験として上昇時と降下時に温度を測定

した場合，どの程度違うかを調べてみた．今までの概念

では上昇時に測定した場合，高くなるとされているが，

実際に調べた処では差はO．2deg程度であった．結果を

第10図に示すが，高度を1，700m～2，000mに設定した

のは短時間での温度変化の大きい地上付近をさけたため

である．実験時の速度は55kt，200m／minの上，降下率

とした．

　時定数に関しては，今回使用した温度計では通風速度
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第12図　キャビン内の器材配置

7m／sで約1．8secであり，一般に塔載計器は時定数は小

さいほどよいのでサーミスタ素子をそのまま使用した，

但し雨天の場合サーミスタ素子に雨水が付いた時は，雨

水の温度を測定することになるので注意を要する，第11

図はその一例である．

　8．まとめ

　以上の実験と検討結果をまとめると次のようになる．

　1）計器の取り付け位置

　飛行速度が40kt以上であれば，温度計感部をrスキ

ッド」の先端につけても，・一ターの影響なく測定でき

る。今回はpilot，整備士と相談した結果，感部は左側

スキッド先端に，キャビン内の器機の配置は第12図のよ

うにした．

　2）温度の鉛直分布の測定の飛行方法

　実験結果から飛行速度は，40～50kt，降下率200m／

minで半径200mのrら旋降下飛行」が最適である．

　3）その他の注意

　無理な飛行計画は事故の可能性が大であり必要以上の

要求はさけるべきできる．特にタービン機はエンジンの

音が大きいので騒音には十分注意し，なるべく学校，病

院，民家はさけるべきであろう．またエンジン始動時に

大電流を流すため，短時間内の始動，停止はさける．事

故内容を調べると低空飛行時に多いので，これらの注意

事項を考慮した飛行計画を立てるべきである．

　ヘリポートの条件

　なお参考のために付録として，ヘリポートの条件とヘ

リコプターの飛行条件を示しておく．

　1）飛行条件

管制圏内は指示された条件下で飛行するが「航空法

58

τ

第13図

瞥一一一一べ3一一→

鮪薩砺塘、

ヘリポート条件

規」によれば，視程は管制圏内は5mileその他臨時ヘ

リポートはpilotの判断による．飛行は最低雲高は

1，000ft以上の時とし，飛行高度は最低雲底より150m

以下で，市街地上空は地上より1，000ft以上，但し海面

上，山の中等市外地では500ft以上である．また飛行

する場合，「flightplan」なしに飛行することは出来な

いので，飛行計画変更はflight　plan提出前にし，飛行

中のコース変更な原則としてできないので注意を要す

る．

　2）ヘリポート

　ヘリポートの略図を第13図に示す．

　謝　辞

　以上実験結果を述べたが，まだまだ多くの解決せねば

ならない問題が残っている．もちろんこれで終りでな

く，残っている問題については機会あるたびに解決した

いが，この実験の一部でも参考になればと思う．このよ

うな実験は我々にとってもはじめてであり，おそらく日

本でも例は少ないだろう．

　この実験に参加された，東邦航空KK故堀機長，高

橋（武）機長，高橋（省）機長，整備部諸氏，銀座営業

所，宮川氏には心から感謝します．
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3）橋本・鈴木，1965：新しい航空気象．日本気象協会

　会．

4）原　宏，1966：わかりやすいブリッジ回路，産

　報．

5）和達清夫，1970：増補気象の事典．東京堂出版．
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6）正野重方他，1969：気象ポケット・ブック，共立出

　版．

7）東邦空航KK：社内整備規程，非売品

8）　　　　　　：アルエット皿型整備アニマル非売

　品．

9）　　　　　一：KH－4整備アニマル，非売品・

構造物の耐風性に関する第2回シンポジウムの開催ならびに参加募集

　r構造物の耐風性に関する第2回シンポジウム」を関係学協会の共催のもとに開催し，国内の研究者なら

びに技術者の研鎖と交流，および研究情報交換と併せて相互の親睦をはかることになりました・つきまして

は，会員各位には下記要領によりふるってご参加下さるようご案内いたします．

　　　　　共　催：電気学会，土木学会，日本気象学会，日本建築学会（幹事学協会）・日本鋼構造協会

1．開催期日：昭和47年12月4日（月）～5日（火）の

　2日間．
2．会　　場：気象庁講堂（東京都千代田区大手町1－

　3－4．電話（212＞8341．竹橋（東西線）下車，竹

　橋駅より徒歩3分．

5．参加費：2，000円（論文集代を含む．ただし郵送

　希望の場合は送料共2，350円）

4．定　員：300名

5．参加申込要領

　（1）申込方法

　a．B5判以下適宜用紙に「構造物の耐風性に関す

　　　る第2回シンポジウム参加申込」と明記し，①

　　　参加者氏名，②勤務先および職名，③連絡先住

　　　所，④所属学協会名，⑤論文集事前入手希望の

　　　有無を必らず記載し，参加費2，000円または

　　　2，350円（現金書留）を添えて下記の日本建築

　　　学会（幹事学協会）にお申込み下さい．・

　b．論文集は11月下旬に刊行の予定です．論文集を

　　　事前に入手ご希望の方は，10月31日までに送料

　　　350円を加算して2，350円を送金して下さい．

　（2）申込期限：昭和47年11月20日（ただし論文集事

　　　前入手希望者は11月10日を期限とする）．

（3）

（4）

a．

b．

C．

申込先：郵便番号104，東京都中央区銀座3－

2－19．日本建築学会内r構造物の耐風性に関す

る第2回シンポジウム係」

“その他

10月31日までに申込まれた方には刊行次第論文

集および参加券をお送り致します．それ以外の

方には参加券および論文集引換券を送付致しま

すので，当日ご持参の上受付にてお引換え下さ

い．

原則として参加申込みの取消しがありましても

参加費の払い戻しは致しませんのでご了承下さ

い．

締切期日前でも定員になり次第申込みを締切り

ますからなるべく早目にお申込み下さい．

　6．懇親会

　下記により懇親会を開催致しますから参加ご希望の方

は会費を添えてシンポジウム参加申込みと同時にお申込

み下さい．ただし定員になり次第締切ります．

（1）

（2）

（3）

（4）

日時：12月4日（月）17時30分より

会場：気象庁1階食堂

会費：1，000円

定員：50名
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