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ヘリコプターによる大気温度測定の実験（2）＊

渡辺　好弘＊＊ 有澤　雄三＊＊ 吉川　敏夫＊＊

　要　旨　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　・

　ヘリコプターで大気温度を測定する手法はすでに第1報で議論した．本報告は第1報につづいて，ヘリコ

プターに塔載するサーミスタ自記温度計の改良と飛行速度が測定にどの程度の影響を及ぽすかを議論し，こ

れら技術的検討結果を十分考慮して得た観測の一例を論じたものである．

　1．はじめに
　第1報で主に飛行方法と計器の取付位置について議論

したが，ヘリコプターをプラット・フォームとした温度

測定ではこの議論だけで十分とはいえず，残っている若

干の問題点を解決することが必要である．前回ヘリコプ

ター用として塔載したサーミタス自記温度計は試作同様

で実用上多少の不都合があった．これらを十分に時間を

かけ改良を行ない実用に供する温度計を製作した．この

温度計をヘリコプターに塔載した場合，高速気流の中に

温度計感部をさらすことになり，特にこの温度計のよう

に感部を飛行速度で通風する自然通風式温度計では，感

部の気流に向った部分が風圧のため圧力が増加し，断熱

変化によって温度が上がる．一方，感部後方ではこれと

逆の現象となる．また感部の表面では摩擦によって温度

が上昇する．これらの複雑な温度変化項は，大気温度

（静温度）に加算されみかけの温度（総温度）として記

録される．ヘリコプターを用いた観測手法（渡辺，1972）

でも例外ではない．観測値を相対的に扱う場合は，航速

が一定であれば誤差も少なく問題もない．一般に，温度

上昇は飛行速度の自乗に比例するものといわれており，

絶対値として扱う場合は飛行速度と昇温の関係を知り，

何らかの方法で補正することが必要となる．ここで議論

するまでもなく，Dynamicheatについては理論的にも

解明されているが，定量的に温度測定上必要な値を求め

＊An　Experiment　of　the　Atmospheric　Tempera－

　ture　Measurement　by　means　of　Helicopter（2）

＊＊Y・Watanabe，Y．Arisawa日本気…象協会東京本

　部
　丁．Yoshikawa　　　　　　　　　　“

　一1975年6月4日受理一
　一1975年9月30日改稿受理

1975年12月

るとなれば複雑になり仮定を含んだものか，実験式検討

中心となっている．筆者らも理論式を中心に多くの検討

を行なったが，理論だけで解明することはでぎなかっ

た．そこで，温度計の改良と温度上昇を定量的に得るた

めに多くの実験と検討を重ね，温度上昇率2．6×10帽4deg

／（m／sec）2という値が得られた．この温度上昇率は筆者

らの使用しているサーミスタ自記温度計のみ適用される

ものであり，温度計が異なれば，当然温度上昇率も違っ

てくる．

　2．　サーミスタ自記温度計の改良

　温度計の回路は実験開始以来変更していない．第1図

にその回路を示した．当初，抵抗器や回路構成上の一部

に断線や接触不良のトラブルが発生したが，これらはい

ずれもヘリコプターの振動に起因するもので，部品の交

換とスイッチ部分以外の半田付処置によって現在はこの

ようなトラブルは発生してない．

　第1図の回路を2組作り，一つのケースに納めて，乾

球温度（窃）と湿球温度（ル）が同時に測定でぎるよ

うにした．使用したサーミスタは7b，斯　とも互換調

整し同一の温度特性となるようにした．温度巾50deg

（一15。C～＋35。C）を20deg巾の3Rangeに分け各

Range，5degラップさせた．第1表にサーミスタの温

度特性とRange示した．

　この温度計は電源内蔵式で電源の心配はないが，使用

する記録器の種類によっては交流電源が必要となる．当

初，バッテリーと非常電源用DC－AC　Inverterを塔載し

て交流電源を得たため，電源部の重量が30数kgとなっ

てしまった．バッテリーの塔載は安全上も好ましくない

ので，現在はヘリコプターの機上電源で作動するDC－AC

Inverterを使用し，重量も約1／3以下である．また，測

定中記録器が故障した場合を考え，高入力インピーダン
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スのメータ式直流電圧計を持ち込み，記録器と差し代え

て欠測を防ぐ配慮をしている．最近一部のメーカーから

乾電池で作動する記録器が市販されており，これらを使

用することでInverterなど不要となり観測上有利な点

が多い．

　この温度計は前述のように，7b，ルが同時に測定

できる．この種の温度計については，湿球々部をどのよ

うにして水分で被うかが議論の的となる．筆者らは糸を
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はじめガーゼ等数多くの材質で実験を重ねたところ，最

終的に，“良質の和紙”が最も適当であることが確認さ

れた．乾湿球を同じ場所に並べた場合，湿球の水分が乾

球に影響することが考えられる．そこでシェルターも若

干の工夫が必要となり第2図に示す形とした．

　シェルターはアルミパイプを利用’し，反射の影響を考

慮して表面を研磨し，しかも二重構造にしてある．湿球

球部用水タソクは，容量的に約2時間無補給で測定で

き，さらに測定中タンクが空になった場合を想定してヘ

リコプターのキャビン内からビニールチューブを通して

補給できる工夫をした．また，この温度計は必要に応じ

て標準温度計と比較検査を行なっている．検査は，5

deg毎に行ない良好な結果が得られている．第3図はサ

ーミスタ自記温度計とアスマン通風乾湿計を比較したも

ので，縦軸にアスマン通風乾湿計の指示を，横軸にサー

ミスタ自記温度計の記録をとってある．この比較実験は

室内で行ない，実験時のサーミスタ自記温度計感部付近

の通風速度がアスマン通風乾湿計の通風速度と同程度に

なるよう中型のファンを利用した．第3図で多少の差異

が認められるが，これらはレスポンスの差に起因するも

のと推定される．しかしながら，この差異は実用上それ

程問題とはならないと考えている．7b，丁確が得られ

、天気”22．12．
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第3図　サーミスター自記温度計とアスマソ通風乾

　　　　湿計の比較

◎

ることで，より深い解折が可能となった．

　3．Dynamic　h．eatによる誤差

　この温度計によって測定された値には，前述のDyn－

amic　heatが加算されている点に注意する必要がある．

Dynamic　heatによる昇温量（∠T）と航速との関係を，

流体力学の理論と，風洞実験および野外実験とから，そ

れぞれ検討してみた．

　流体力学の教科書（注）によれば，圧縮性気体につい

てのBemoulliの定理は

　　　1∂2＋」二一迫一一c・nst　　　（1）
　　2　　　7－1　　ρ

で表わされる．ここに7＝Cp／C”で，Cp，C”はそれ

ぞれ気体の定圧比熱，定積比熱である．

　いま，流線上の任意の点の状態を添字πで示し，一

般流の状態を添字なしとすると，（1）式より，

　　　1∂2＋⊥－一⊥％、2＋⊥互（2）
　　2　7－1ρ　2　　7－1ρの
　ここで，気体の状態方程式

　　力＝ρノ～7㌧RニCp－C”

を利用すれば，（2）式から

　　　　　　1　　九一丁＝　（∂2一〃¢2）　　　　　　（3）
　　　　　　2Cp

という関係が得られる．点劣として，温度計の感部との

接触点をとれば，翫＝0であるから，温度計の感知する

温度九と一般流における温度丁との差∠Tは（4）式

のようになる．

　　∠TニKd∂2　　　　　　　　　（4）
（4）式のκdは温度上昇係数で，

　　魚＝4．98×10－4（m／s）輯2deg　　　　　　　　（5）

となる．一方，温度計感部後方では，圧力が低下し，そ

れにともない温度も低下する．これらが（5）式の∠T

（注）たとえば，比良・滝沢（1969）
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第4図　風洞によるDynamic　heatの実験結果

1975年12月

に加算されて温度計の記録となる．従って，実際の温度

上昇は，（5）式の∠Tより小さくなることが予想され

る．そこで，実際に∠Tがどの程度になるかを風洞実

験で調べてみた．

　風洞はゲッチンゲン型を使用し，風速10m／sから60

m／sまで対象とした．この結果によると，風速が増加

するにつれ，風洞内の空気全体がDynamic　heatによ

る昇温をおこし，解折に因難な点があった．しかし，こ

こでは差を中心に議論することであり，風速の変化を短

時間で行ない，風洞のDynam圭cheatを考慮し∠Tを得

れば問題ないと考えた．特に，風洞の運転時間が長くな

ると，風洞内の空気温度と室温の差が大きくなり，風速

が弱くなるにつれ資料の信頼性は小さくなる．これらを

考慮し，実験の結果をまとめると第4図のようになる．

　実験は風速Om／s→60m／s，60m／s→Om／sの往復行

なったが，前述のような理由で，使用した資料は，風速

10m／s→60m／s，60m／s→20m／sによって得られた値を

対象とした．風速10m／s→60m／sでは，∠T＝3．3×10同4

∂2（m／s），風速60m／s→20m／sでは，∠T＝3．1×10－4〃2

（m／s）という関係が得られた．温度上昇係数魚が異

なるのは，風速60m／s→20m／sの実験の場合，風洞内の

Dynamic　heatによる昇温の影響が残っているためと

推定される．

　次に，野外において実際にヘリコプターで実験を試み

た。まず，気流の安定した日を選び，温度変化の少ない

500m以上の高度で楕円形のコースを設定し，航速40

knot～80knotで温度測定を行ない，航速差とその時

の温度差を求め魚を議論した．その結果，この温度

計をヘリコプターを取付けた場合，κdニ2．6×10－4deg／

（m／s）2となった．第5図にこれらを示した．

　第5図は縦軸に∠Tを，横軸に航速をm／sに換算し

とってくる．現が風洞実験に比べ約16％小さい値とな

ったが，これらは，シェルターの取付角度に起因するも
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のと考えられる．シェルターの取付角はヘリコプターが

前傾姿勢で飛行するため，その前傾角分を補正する意味

でやや上向になっている．しかし，機体条件が時間と共

に変るため必ずしもシェルターが水平とはならないもの

と考えられる．

　従って，シェルター内の通風速度が航速より小さくな

り結果として魚が小さい値となったものと推定され

る．

　以上の検討から各現を比較すると

　　理論計算Kd＝4．98×10－4deg／（m／s）2

　　風洞実験Kd＝・3．3×10酬4deg／（m／s）2

　　ヘリコプター魚＝2．6x10－4deg／（m／s）2

となる．実験値は計算値にくらべ30～50％小さい値を示

している．第6図は，これらの結果を示したもので，縦

軸に∠Tをとり横軸は風速をとってある．温度上昇は

航速40～50knotで0．2。C以下であることが確認され

18

た．

　4．　従来の実用式について

　筆者らの実験以外に二，三の実用式を調べたところ，

宇津木（1958）は

　　∠T＝0．8（7ヒmP、）／100）2疏／几　　　　　　　　　（9）

　　｛　　疏：湿潤断熱減率

　　几：乾燥断熱減率

　　V（mP8）：mphで測った航速

を上げている．またジェット機のような高速機は，

　　∠Tニ0．2κ乃42T　　　　　　　　　　（10）

　　K：回復係数0．75～1．0

　　〃’：マツハ数

　　丁：静温度（。K）

または

　　∠fT＝　（7（mP、）／100．3）2　　　　　　　　　　　　　　　　（11）

などがある．この他，気象学ハソドブックでは航空機観

測の中で（12）式を上げている．

　　∠ITニα∂2／21Cp　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（12）

（12）式の中で，Jは熱の仕事当量4．2×107erg／ca1，Cp

は空気の定圧比熱α24ca1／g。C，そして∂は流速（cm／s）

である．またαは0．6～0．85の間にある値で温度計に

ついて実験的に求める方法を提唱している．（9）～（12）

式すべてが筆者らのようなヘリコプターを用いた温度測

定方法に適応できるかどうかは検討の余地がある．以上

一連の議論と検討から筆者らの使用している温度計と観

測方法では，O．1～0．2。C程度の昇温がある．従って絶

対値を議論する場合，観測値からこの昇温量を差し引く

必要がある．また湿球温度計の温度上昇は，資料不足で

十分な検討がなされていないが，航速40～50knot程度

ならほぼ乾球温度計と同程度の温度上昇と思われる．以

上を考慮し実際の測定例を次章で述べる．

　5．観測例

　第1報の議論と今までの技術的検討結果を十分考慮

し，1973年5月に栃木県佐野，小山両市で行なった観測

（栃木県，1974）結果の一部を紹介する．

　測定方法は，第1報で実験機として使用したアルエッ

トH型，タービン・エンジンヘリコプターをプラットホ

ームに用い，サーミスタ自記温度計を塔載し，測定高度

は地上から1500mまでとした．飛行方法は降下率200m／

min，航速45knot，半径200mのら旋降下飛行で行なっ

た．観測時には，降下率を一定にするため，いったん高

度1600mまで上昇し1500mまで降下する間に飛行条件

が前述の条件に合うように調整し測定を行なった．

、天気”22．12．
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第7図　気圧と相対湿度との関係
第9図　地理条件

1500

ハ
E
v←
工

・o

－1000
u
工

500

0

マ

、
　一、

イ

㍉

￥

　　　　　　　　考　？
　　　　　　　　　、
　　　　　　　　　1　　　　　　　　　図，t

＼　　　　　　　　　　　　　　　　　　k．

、

ヤ　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　ヘ

ド砺ε㈹嗣一ノーも、i
吐
＼ ノ　　　　ー炉一
ノ＞←一一一5酬0ωe伽P’e「ノ

毒＿0顕岨僧e配oμerノ
髪

＼

1

￥

ノ

　　
＼　＼
＼　￥

　ぺ　ぺ
　＼￥￥
　　＼、涼、

ぺ

室＼

　￥
　＞
　　＼

　　＼
’
、
、
9

　　　ギγ
　　　、　　　“
　　　ハ
　　　イ
　　　｝
　　ノ　　ノ　　ノ

　　14　　　16　　　18　　　2
AIR　TEMPERATURE　（oC）

．0　　　　　20　　　　40　　　　60　　　　80

RELATIVE　HUM1DITY　（。ん）

150

E
トー

工

o－1000
u
＝

500

0

へ“、

、
へ
、

、 窯
　険、

　マ　奴、
殴
＼
柔
＼
1
5 、，　髪

　　　わヤ　　　　　　　　　　　　　　　イ
　　イ　よ　　　　　　　　　　　　　　　　ち

　　　冒一12・＿だ
　　　貞　》　　　　　　　　　　　’φ
　　　サ　ィ　　　　　　　　　　　　　　　尋
　　　φ　l　　　gh　　　　　　　捗

　　　l　l／　　　舞
　　　“　　　λ
　　　ハ　　　　亨
　　　う　　｝　　　　　　　　　　　　　φト
　　　る　　　1　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　ど

〆

　　，ノ塵　A
　〆　　，

，，’♂　　　！

ノ　　　ーノ

　〆　／
　’
　↑

ノ
．／

　02468290　 295　　300　　MIXING　RATIO　（9！kg）　　　　POTENTIAL　TEMPERATURE　（・K）

第10図　混合比と温位の鉛直分布（小山，1973年5
　　　　月16日）

第8図　佐野，小山における温度，湿度の鉛直分布

　航速によるDynamic　heatは，航速の不安定（45

土5㎞ot）と機体の前傾角の変化を考慮し，若干大きい

値と思われるが＋0．2。Cとして7b7㌃のデータを補

正した．しかし，得られたデータで相対湿度を求める場

合，気圧の変化が大きく簡単に気象常用表などで求める

と，誤差が大きく実際の相対湿度より小さい値となる．

第7図は縦軸に相対湿度を，横軸に気圧をとり，気圧と

相対湿度の関係を示したものである．この図では，7b

＝10。C一定として，ルを9．9。C～0．0。Cに変化させ

た時の相対湿度を示したもので，低湿になる程気圧の補

正が重要であることがわかる．実際の観測値を整理する

場合，相対湿度の算出はSprungの式を用い，気圧は

ヘリコプターの高度計の指示値から求め，乾湿計係数は

アスマン通風乾湿計と同じ値を使用した．

1975年12月

　第8図に佐野，小山再弛点の5月16日の温度，湿度の

鉛直分布を示した．2地点は東西に約20km離れており，

地表から400m付近まで温度が0．5～0．9。C，湿度で1

～9％の差がみられる．500m～1500mの間では，湿度

の地域差が最大3％と小さいのに対して，温度は安定気

層内であるにもかかわらず，数ヵ所の高度で差が大きく

なっている．これは，安定層の解消していく過程を示す

ものとみられる．

　参考に館野のラジオ・ゾンデ・データを破線で示し

た．傾向としては割合一致しているが，温度逆転層の底

の高さが，佐野，小山にくらべ差がある．これらは地理

的な違いによるものと思われる．

　垂直分布をみる上でConservativeな量である温位，

混合比を小山市の09，12，15時のデータから求め第10図

に示した．これらは，大気の鉛直混合のめやすとなるも
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第11図　天気図

のである．すなわち，これらの鉛直傾度は混合の十分行

なわれている場合は非常に小さく，安定層との境におい

て大きくなる．第10図を詳細に検討してみると，09時の

下層（＜400m）とそれ以上とで混合比が大ぎく違って

おり，500mまでは高気圧の沈降性気流が存在していた

ことを示している．これによって500m以上の安定層の

性格が判明する．12時には，地上から1000mまで混合

比が一一定ないし，漸減している．これは対流混合層であ

ることを示すもので，温位分布でも1000m付近まで等

温位となっていることと対応している．

　これらは，大気汚染における混合層の高さを求める上

で有効性を示している．1150m～1300mに等混合比層が

あるが，これは沈降気流によるものと思われる．15時に

は混合層の高さがあがって1100mとなっている．また，

下層の等混合比層でのそれぞれの混合比は，09時，12時

15時と次第に小さくなっており，上層の低混合比の気層

との混合を示している．

　これらの方法で得られた観測値は，従来特に大気汚染

と関連して，下層大気の鉛直分布（温度，風）を測定す

ることが広く行なわらてきたが，さらに湿度を加えるこ

とで一段と有効なものとなることを示している．なお，

湿度の値を求めるためには，乾湿球温度の正確な値を知

る必要があり，今回のdynamic　heatの補正はその第

一段階といえる．しかし，高速気流下での湿球部のふる

まいについては，理論上も実験上も不明な点があり，今

後に残された課題である．

　まとめ
　一一連の検討結果をまとめると，温度感部を納めるシ

ェルターは内部構造を簡単にし通風効率を上げることが

取扱いの容易なことにつながる．航速によるDynamic

heatは，飛行条件によるが筆者らの温度計で，航速50

knot以下の飛行であれば＋0．2。Cより小さい．
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