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-Re

Validation of -Re  Transition Model and Modeling of Crossflow Instability 
Yuto Watanabe, Takashi Misaka, Shigeru Obayashi, Takuma Kato, Yuichiro Saiki,

Toshiyuki Arima and Yoshihiro Yamaguchi 

ABSTRACT 
The Re  transition model was applied to predict the boundary layer transition on NACA0015 airfoil and validated by comparing the 
simulation results with experiment. The comparison showed the lack of prediction accuracy in negative pressure gradient. The crossow
parameter proposed by Kohama et al. was selected as a candidate for crossflow modeling and its implementation was attempted only using 
local flow variables. The crossflow parameter was evaluated on the flowfield of S5010 swept wing and compared with other crossflow
parameters. The results showed the potential effectiveness of this criterion. 
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Wind Tunnel Wall Interferences for a Half-span Aircraft Model Testing  

with High-Lift Devices 
by 

Mitsuhiro Murayama, Yuzuru Yokokawa, Kentaro Tanaka, Kazuomi Yamamoto, and Takeshi Ito 

ABSTRACT 
In this paper, wind tunnel wall interferences due to high-lift half-span model testing are investigated in detail to understand the differences 
between the flows in the wind tunnel and free-air conditions. Three-dimensional flow computations over a half-span wind tunnel testing 
model of a realistic high-lift aircraft wing-body configuration with a nacelle-pylon tested at JAXA are performed using an unstructured 
mesh method. Influence of a spacer to avoid interferences between the model and the boundary layer of the bottom wind tunnel wall when 
the half-span model is mounted vertically on the wind tunnel is investigated in the computations with/without the spacer. Influence of the 
height of the spacer is estimated by the computations with three heights of the spacer in the free-air conditions with/without the floor 
boundary layer. The results showed that the spacer and floor boundary layer generated large positive and negative velocity changes in the 
plane to assume the symmetric condition and changed the effective angle of attack locally near the fuselage. The changes reduced drag 
especially at high angle of attack and generated the difference of CL-CD curve. Through the investigations, a height of the boundary layer 
spacer related to the displacement thickness of the floor boundary layer showed less difference with the results in the free-air conditions. 
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JAXA

Validation Test for Aerodynamics Analysis of JAXA High-Lift Configuration 
Standard Model in Lowspeed Wind Tunnel 

by 
Yuzuru Yokokawa, Mitsuhiro Murayama, Hiroshi Uchida, Takeshi Ito and Kazuomi Yamamoto 

ABSTRACT 
This report summarizes experimental results obtained in lowspeed wind tunnel testing for high-lift configuration aircraft model JSM 
(JAXA highlift configuration Standard Model).  Following two time of the testing, third testing was implemented at 6.5m by 5.5m low-
speed wind tunnel in JAXA (JAXA-LWT1) in order to acquire validation data for CFD and to observe flow physics on high-lift system.  
JSM is a half type model which assumes 17% similarity of a modern 100-passenger class regional jet airliner.  The model is equipped with 
leading edge slat, double-slotted flap at the inboard and single-slotted flap at the outboard, flow-through nacelle, in addition, a circular 
fuselage and Flap Track Fairings (FTF) so that the detailed flow fields occurring in actual aircraft can be provided.  At first, repeatability of 
the force and the moment data throughout two times of the testing where the short–cowling nacelle was used was checked.  Variation in 
aerodynamic performances between two kinds of flap deflection angle was tested.  The results showed reduction of separation on the flap in 
the case of 30degree, which is expected to be useful for CFD validation.  Following that, effects of the nacelle installation and configuration 
of the slat root were observed.  When the nacelle was installed, lift performance was not largely changed whether slat root was connected to 
the fuselage or not.  On the contrary to that, maximum lift coefficient and stall angle of attack were increased by slat root connection.  In 
that case, separation pattern at the stall was also affected. 

[1,2]
Navier-Stokes

[3,4]

CFD

CFD

EUROLIFT [5-11]
CFD

JAXA/APG/CTT

FTF
RANS

[12-17] 2005 11 2006
2 2007 2 2007 4 CFD

[17] CFD

[16]
[18,19]

2007 11 12

100
17%

JSM JAXA high-lift configuration Standard 
Model 2.3m

4.9m 0.5m
85 37%

Double-slotted 77% Single-
slotted

JAXA-LWT1 JSM

4.9m

2.3m

This document is provided by JAXA.



14 宇宙航空研究開発機構特別資料　JAXA-SP-08-009

25
35

CFD 30
20

 Gap[1/C] Overlap[1/C]
 0.015 0.004 

 0.011 0.007 
 0.007 0.004 

 0.024 0.006 
 0.015 0.010 

JAXA 6.5m 5.5m
LWT1

130mm

150mm

7
456

U=60m/s 0
5

1.05million
2.47million

U=60m/s

Alan Pope
[20]

CL CD CM

0.1m/s 0.01

4 10 18
10

4
[21]

SN64 SN78

HLD

1.5

2

2.5

3

0 5 10 15 20 25
AoA [deg]

C
L LWT1_0613_036_01

LWT1_0613_041fst_01
LWT1_0613_056_01
LWT1_0613_060_01
LWT1_0613_064_01
LWT1_0613_078f_01
LWT1_0714_001_01
LWT1_0714_006_01
LWT1_0714_016_01
LWT1_0714_021_01

(a) CL-

1.5

2

2.5

3

0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6
CD

C
L

LWT1_0613_036_01
LWT1_0613_041fst_01
LWT1_0613_056_01
LWT1_0613_060_01
LWT1_0613_064_01
LWT1_0613_078f_01
LWT1_0714_001_01
LWT1_0714_006_01
LWT1_0714_016_01
LWT1_0714_021_01

(b) CL-CD

-0.8

-0.6

-0.4

-0.2

0

0.2

0 5 10 15 20 25
AoA [deg]

C
M LWT1_0613_036_01

LWT1_0613_041fst_01
LWT1_0613_056_01
LWT1_0613_060_01
LWT1_0613_064_01
LWT1_0613_078f_01
LWT1_0714_001_01
LWT1_0714_006_01
LWT1_0714_016_01
LWT1_0714_021_01

(c) CM-
CL, CD, CM

 = 0.89

 = 0.77

 = 0.56
 = 0.41
 = 0.33
 = 0.25
 = 0.16

This document is provided by JAXA.



15第40回流体力学講演会／航空宇宙数値シミュレ−ション技術シンポジウム2008論文集





CL, CD, CM

60m/s 35 30

35 5 CL CD CM

[2]
12 -

[17] 30

30
35

1

1.5

2

2.5

3

0 5 10 15 20
AoA [deg]

C
L

Flap_angle = 35deg

Flap_angle = 30deg

1

1.5

2

2.5

3

0.1 0.2 0.3 0.4 0.5
CD

C
L

Flap_angle = 35deg

Flap_angle = 30deg

-0.7

-0.6

-0.5

-0.4

-0.3

-0.2

-0.1

0

0 5 10 15 20
AoA [deg]

C
M

Flap_angle = 35deg

Flap_angle = 30deg

This document is provided by JAXA.



16 宇宙航空研究開発機構特別資料　JAXA-SP-08-009

4 (a)  = 
0.25 (b)  = 0.56

30

-4

-3

-2

-1

0

1
3.6 4.1 4.6 5.1

X/C

C
p

(a)  = 0.25

-4

-3

-2

-1

0

1
4.5 5 5.5

X/C

C
p

(b)  = 0.56

4

60m/s
4

30
FTF

30%

35
CFD

[19] 30

CFD

[18-19]

(a)  35

(b)  30

4

ON/OFF

ON/OFF /

35deg
30deg

35deg
30deg

This document is provided by JAXA.



17第40回流体力学講演会／航空宇宙数値シミュレ−ション技術シンポジウム2008論文集

60m/s

CL2

35

ON/OFF ON
15 OFF

CL2 CD OFF

ON

OFF

1.5

2

2.5

3

0 5 10 15 20 25
AoA [deg]

C
L

with Nacelle/Slat-root_baseline
with Nacelle/Slat-root_connect
without Nacelle/Slat-root_baseline
without Nacelle/Slat-root_connect

0.1

0.2

0.3

0.4

0.5

0.6

2 4 6 8 10

C L
2

C
D

with Nacelle/Slat-root_baseline
with Nacelle/Slat-root_connect
without Nacelle/Slat-root_baseline
without Nacelle/Slat-root_connect

ON/OFF /

OFF

2%
15% 0.251mm

4
(a)  = 0.56

(b)  = 0.89

1.5

2

2.5

3

0 5 10 15 20 25
AoA [deg]

C
L

60m/s
60m/s(with B.L.trip)

OFF

-9
-8
-7
-6
-5
-4
-3
-2
-1
0
1
2

4.4 4.9 5.4
X/C

C
p

(a)  = 0.25

-7

-6

-5

-4

-3

-2

-1

0

1
5.4 5.9

X/C

C
p

 (b)  = 0.89

4 OFF

Natural Transition
B.L. Trip

Natural Transition
B.L. Trip

This document is provided by JAXA.



18 宇宙航空研究開発機構特別資料　JAXA-SP-08-009

CFD

2007 11 12

30

RANS

JAXA

1) Rudolph PKC., “High-lift Systems on Commercial 
Subsonic Airliner,” NASA CR 4746, 1996.

2) Van Dam, C. P., “The aerodynamic design of multi-element 
high-lift systems for transport airplanes”, Progress in 
Aerospace Sciences, 38, 2002, pp. 101–144. 

3) Johnson, F. T. et al., “Thirty Years of Development and 
Application of CFD at Boeing Commercial Airplanes, 
Seattle,” Computers & Fluids 34, 1115–1151, 2005.

4) Tinoco, E. N.. “The Changing Role of Computational Fluid 
Dynamics in Aircraft Development,” AIAA Paper 98-2512, 
1998.

5) Hansen, H., et al., “Overview about the European High Lift 
Research Programme EUROLIFT,” AIAA Paper 2004-0767, 
2004.

6) Rudnik, R., Germain, E., “Re.-No Scaling Effects on the 
EUROLIFT High Lift Configurations,” 45th AIAA 
Aerospace Sciences Meeting and Exhibit, AIAA Paper 
2007-752, Reno, NV, 2007. 

7) Rudnik, R., Geyr, H., Frhr, v., “The European High Lift 
Project EUROLIFT II – Objectives, Approach, and 

Structure,” 25th AIAA Applied Aerodynamics Conference, 
AIAA Paper 2007-4296, Miami, FL, 2007. 

8) Burg, J., W., v., d., Geyr, H., Frhr, v., Heinrich, R., Eliasson, 
P., Delille, T., Krier, J., “Geometrical Model Installation and 
Deformation Effects in the European project EUROLIFT 
II,” 25th AIAA Applied Aerodynamics Conference, AIAA 
Paper 2007-4297, Miami, FL, 2007. 

9) Quix, H., Schulz, M., Quest, J., Rudnik, R., Schröder, A., 
“Low Speed High Lift Validation Tests Within the EC 
Project EUROLIFT II,” 25th AIAA Applied Aerodynamics 
Conference, AIAA Paper 2007-4298, Miami, FL, 2007. 

10) Geyr, H., Frhr, v., Schade, N., Burg, J., W., v., d., Eliasson, 
P. and Esquieu, P., “CFD Prediction of the Maximum Lift 
Effects on Realistic High Lift Commercial Aircraft 
Configurations within the European project EUROLIFT II,” 
25th AIAA Applied Aerodynamics Conference, AIAA 
Paper 2007-4299, Miami, FL, 2007. 

11) Wild, J., Brezillon, J., Amoignon, O., Quest, J., Moens, F., 
Quagliarella, D., “Advanced High-Lift Design by Numerical 
Methods and Wind Tunnel Verification within the European 
Project EUROLIFT II,” 25th AIAA Applied Aerodynamics 
Conference, AIAA2007-4300, Miami, FL, 2007. 

12) Murayama, M., Lei, Z., Mukai, J., and Yamamoto, K., “CFD 
Validation for High Lift Devices: Three-Element Airfoil,” 
Proceedings of 2004 KSAS-JSASS Joint Symposium on 
Aerospace Engineering, Seoul, 2004. 

13) Murayama, M., Yamamoto, K., and Kobayashi, K., 
“Validation of Computations Around High-Lift 
Configurations by Structured- and Unstructured- Mesh,” 
Journal of Aircraft, Vol. 43, No. 2, 2006, pp. 395-406. 

14) Ito, T., Yokokawa, Y., Ura, H., Kato, H., Mitsuo, K., and 
Yamamoto, K., “High-Lift Device Testing in JAXA 6.5M X 
5.5M Low-Speed Wind Tunnel,” 25th AIAA Aerodynamic 
Measurement Technology and Ground Testing Conference, 
AIAA Paper 2006-3643, San Francisco, CA, 2006. 

15) Yokokawa, Y., Murayama, M., Ito T., and Yamamoto, K., 
“Experiment and CFD of a High-Lift Configuration Civil 
Transport Aircraft Model,” 25th AIAA Aerodynamic 
Measurement Technology and Ground Testing Conference, 
AIAA Paper 2006-3452, San Francisco, CA, 2006. 

16) Murayama, M., Yokokawa, Y., Yamamoto, K., Ueda, Y., 
“CFD Validation Study for a High-Lift Configuration of a 
Civil Aircraft Model,” 25th AIAA Applied Aerodynamics 
Conference, AIAA Paper2007-3924, Miami, FL, 2007. 

17) Yokokawa, Y., Murayama, M., Kanazaki, M., Murota, K., 
Ito T., and Yamamoto, K., “Investigation and Improvement 
of High-lift Aerodynamic Performances in Lowspeed Wind 
Tunnel Testing,” 48th Aerospace Sciences Meeting and 
Exhibit, AIAA Paper2008-350, Reno, NV, 2008. 

18) 44 2B1
2B12 2006.

19) JAXA-SP-07-016
pp116-201 2007

20) Jewel, B., Barlow, William, H., Rea, Jr., Alan, Pope, : 
Low-Speed Wind Tunnel Testing, Third Edition. 

21) Payne, F. M., “Low Speed Wind Tunnel Testing Facility 
Requirements: A Customer’s Perspective,” AIAA Paper 
99-0306, 1999. 

This document is provided by JAXA.



19第40回流体力学講演会／航空宇宙数値シミュレ−ション技術シンポジウム2008論文集

Research of Noise Reduction Devices on High Lift Noise Measurement Model 
by 

Taro Imamura, Hiroki Ura, Yuzuru Yokokawa, Kazuomi Yamamoto 

ABSTRACT 
This paper focuses on numerical and experimental research for designing low-noise slat on a simplified high-lift configuration 

model (OTOMO). Slat noise is known as a dominant noise source from the aircraft at approach condition and noise reduction is required 
for future aircraft without any aerodynamic penalties. Two types of noise reduction devices are considered. First device is a slat cove filler 
(SCF). From the previous studies, SCF seems to have an effect on reducing broadband noise by forming substantially continuous shape
instead of a slat cusp configuration. Several previous studies indicate that noise reduction can be achieved by maintaining the aerodynamic 
performance. In this study, further investment on small difference in SCF geometry is discussed experimentally as well as numerically. The 
best SCF shape maintains the aerodynamic performance and substantial noise reduction is achieved. The second device is called thin slat 
(TS). This device maintains the leading edge radius of the baseline slat and cusp region is shaved off to avoid separation from the cusp. 
Interestingly, the aerodynamic performance, such as maximum lift coefficient and stall angle, will be maintained while noise reduction is 
achieved. These results indicate that lower surface slat could be designed for the low noise configuration without aerodynamic penalties.

 1)

2)

CFD JAXA
UPACS 3) Reynolds-
Averaged Navier-Stokes RANS

Spalart-Allmaras
Slat cove filler

SCF Thin slat TS

SCF

SCF2T Total pressure SCF2D Dynamic pressure
SCF2S Static pressure TS

TSC Thin Slat Curved
TSF Thin Slat Flat

60m/s(M=0.173)
(0.6m)

2.3 106

2

This document is provided by JAXA.



20 宇宙航空研究開発機構特別資料　JAXA-SP-08-009

(a) Slat Cove Filler 

(b) Thin Slat 

(a) (b) SCF2T 

(c) SCF2D (d) SCF2S 

(e) TSC (f) TSF 

RANS

TSC

- SCF2S

SCF2D SCF2T TS

B
B

B
B

B

B
B

B

B
B B B B

T
T

T
T

T

T
T

T

T T T T T

D
D

D
D

D

D
D

D

D D D D D

S
S

S
S

S

S
S

S
S S S S S

C
C

C
C

C

C
C

C

C
C C C C

F
F

F
F

F

F
F

F

F F F F F

Angle of Attack [deg]

C
l

-5 0 5 10 15 20 25
1.5

2

2.5

3

3.5

4

4.5

5

Baseline
SCF2T
SCF2D
SCF2S
TSC
TSF

B
T
D
S
C
F

RANS

JAXA
OTOMO

1.35m 0.6m

70%

25 35
25

JAXA 2.0m 2.0m JAXA-LWT2
4) RTRI

JAXA-LWT2

RTRI

U=50m/s
1.9 106

This document is provided by JAXA.



21第40回流体力学講演会／航空宇宙数値シミュレ−ション技術シンポジウム2008論文集

OTOMO

(a) JAXA-LWT2 

(b) RTRI

CFD
RTRI

U=50m/s 12 25%
CFD 2

SCF2T SCF2D
SCF2S

1kHz SCF
2.5 10kHz

TS

B
B

B
B

B
B

B
B

B
B

B B B

B B B

T
T

T
T

T
T

T
T

T
T

T T T T

T T

D
D

D
D

D
D

D
D

D
D D D D D

D D

S
S

S
S

S
S

S
S

S
S S S

S S S S

C

C

C
C

C
C

C
C

C
C

C C C

C C C

F

F

F
F

F
F

F
F

F
F F F F F

F
F

Angle of Attack [deg]

C
L

0 5 10 15 20 25 30
1

1.5

2

2.5

3

3.5
Baseline
SCF2T
SCF2D
SCF2S
TSC
TSF

B
T
D
S
C
F

B
B

B

B

B

B

T

T

T

T

T

T

D

D

D
D

D

D

S
S

S

S
S

S

C
C

C

C

C

CF F

F

F

F

F

Frequency [Hz]

S
P

L
[d

B
]

102 103 104
45

50

55

60

65

70

75

80

Baseline
SCF2T
SCF2D
SCF2S
TSC
TSF

B
T
D
S
C
F

This document is provided by JAXA.



22 宇宙航空研究開発機構特別資料　JAXA-SP-08-009

5)
(a)

f=2kHz

SPL
(b)

OASPL
OASPL 1-16kHz

SCF 6
TS 6

OTOMO

25% 80% Cp
4 25%

CFD 2
80% -2

(a)

(b)

B
B

B
B

B

B
B

B

B

T

T T

T
T T T T

TD

D
D

D D D
D

D DS
S

S S
S

S S
S

S

C C
C

C

C
C

C

C

CF F
F

F

F

F

F

F

F

Angle of Attack [deg]

S
P

L
[d

B
](

1-
16

kH
z)

0 5 10 15
85

90

95

100

105

110

Baseline
SCF2T
SCF2D
SCF2S
TSC
TSF

B
T
D
S
C
F

OASPL

-2 SCF
TS

TS

TS

SCF TS

SCF2D

TS

SCF2S

SCF2D TS

This document is provided by JAXA.



23第40回流体力学講演会／航空宇宙数値シミュレ−ション技術シンポジウム2008論文集

(a) Baseline (b) SCF2T 

(c) SCF2D (d) SCF2S 

(e) TSC (f) TSF 

-2

1) Astley, J., "Predicting and Treating Fan and Turbomachinery 
Noise Current Technology, Research & Facilities", UK-
Japan Bilateral Workshop, Aircraft Emissions and Noise 
Tokyo, January 17-19 2006 

2) Hardin, J. C., "Airframe self-noise - Four Years of 
Research", NASA TM X-73908, 1976 

3) Yamane, T., Yamamoto, K., Enomoto, S., Yamazaki, H., 
Takaki, R., and Iwamiya, T., "Development of a Common 
CFD Platform - UPACS -," in Parallel Computational Fluid 
Dynamics - Proceedings of the Parallel CFD 2000 
Conference, Trondheim, Norway, Elsevier Science B. V., 
2001, 257-264. 

4) Maeda, T., Kondo, Y., "RTRI's Large-scale Low-noise Wind 
Tunnel and Wind Tunnel Tests" Quarterly Report of RTRI, 
Vol.42, No.2 (2001), pp.65-70. 

5) Ura, H., Yokokawa, Y., Imamura, T., Ito, T. and Yamamoto, 
K., “Investigation of Airframe Noise from High Lift 
Configuration Model” AIAA-2008-0019, 46th AIAA 
Aerospace Sciences Meeting and Exhibit, Reno, Nevada, 
2008

6) Dobrzynski, W., Nagakura, K., Gehlhar, B., and Buschbaum, 
A., “Airframe noise studies on wings with deployed high-lift 
devices” AIAA paper 1998-2337 1998 

7) Dobrzynski, W., and Pott-Pollenske, M., “Slat noise source 
studies for farfield noise prediction”, AIAA-2001-2158, 
AIAA/CEAS Aeroacoustics Conference and Exhibit, 
Maastricht, Netherlands, May 28-30, 2001 

8) Takeda, K., Ashcroft, G.B. and Zhang, X., “Unsteady 
Aerodynamics of Slat Cove Flow in a High-Lift-Device 
Configuration”, AIAA Paper 2001-0706, 2001 

9) Pollenske, M.P., Gonzalez, J.A., Dobrzynski, W., “Effect of 
Slat Gap on Farfield Radiation Noise and Correlation with 
Local Flow Characteristics”, AIAA Paper 2003-3228, 2003 

10) Kaepernick, K. Koop, L. and Ehernfried, K., “Investigation 
of the Unsteady Flow Field inside a Leading Edge Slat 
Cove”, AIAA Paper 2005-2813, 2005 

11) Terracol, M., Labourasse, E., Manoha, E. and Sagaut, P., 
“Simulation of the 3D Unsteady Flow in a Slat Cove for 
Noise Prediction”, AIAA Paper 2003-3110, 2003 

12) Khorrami, M.R., Choudhari, M.M., Jenkins, 
L.N.,”Characterization of Unsteady Flow Structures Near 
Leading-Edge Slat: Part 2. 2D Computatons”, AIAA Paper 
2004-2802, 2004 

13) Choudhari, M.M. and Khorrami, M.R., “Slat Cove 
Unsteadiness: Effect of 3D Flow Structures,” AIAA paper 
2006-0211, Jan. 2006. 

14) Imamura, T., Enomoto, S., and Yamamoto K., “3D 
Unsteady Flow Computations in a Slat Cove using Large 
Eddy Simulation”, AIAA paper 2006-2668, May 2006 

15) Imamura, T., Enomoto, S., Yokokawa, Y., Yamamoto, K., 
"Simulation of the Broadband Noise from a Slat Using 
Zonal LES/RANS Hybrid Method", AIAA Paper 2007-0226, 
Jan. 2007 

16) Soderman, P., Kafyeke, F., Burnside, N. J., 
Chandrasekharan, R., Jaeger, S. M., and Boudreau, J., 
"Airframe noise study of a CRJ-700 aircraft model in the 
NASA Ames 7- by 10-Foot Wind Tunnnel No. 1", AIAA 
paper 2002-2406, 2002 

17) Ortmann, J., and Wild, J., "Effect of Acoustic Slat 
Modifications on Aerodynamic Properties of High-Lift 
Systems" AIAA-2006-3842, 2006 

18) C. Streett, C., Casper, J., Lockard, D., and Khorrami, M., 
Stoker, R., Elkoby, R., Wenneman, W., Underbrink, J., 
Wenneman, W., and Underbrink, J., "Aerodynamic Noise 
Reduction for High-Lift Devices on a Swept Wing Model" 
AIAA-2006-0212, Jan. 2006  

This document is provided by JAXA.



24 宇宙航空研究開発機構特別資料　JAXA-SP-08-009

19) Andreou, C., Graham, W., and Shin, H.,"Aeroacoustic Study 
of Airfoil Leading Edge High-Lift Devices" AIAA paper 
2006-2515, Jan. 2006 

20) Imamura, T., Ura, H., Yokokawa, Enomoto, S., Y., 
Yamamoto, K., "Designing of Slat Cove Filler as a Noise 
Reduction Device  for Leading-edge Slat”, AIAA paper 
2007-3473

21) Kolb, A., Faulhaber, P., Drobietz, R., and Grünewald, M., 
“Aeroacoustic Wind Tunnel Measurements on a 2D High-
Lift Configuration”, AIAA-2007-3447, 13th AIAA/CEAS 
Aeroacoustics Conference (28th AIAA Aeroacoustics 
Conference) , Rome, Italy, 2007  

22) Ura, H., Yokokawa, Y., Imamura, T., Ito, T. and Yamamoto, 
K., “Investigation of Airframe Noise from High Lift 
Configuration Model” AIAA-2008-0019, 46th AIAA 
Aerospace Sciences Meeting and Exhibit, Reno, Nevada, 
2008

23) Yamane, T., Yamamoto, K., Enomoto, S., Yamazaki, H., 
Takaki, R., and Iwamiya, T., "Development of a Common 
CFD Platform - UPACS -," in Parallel Computational Fluid 
Dynamics - Proceedings of the Parallel CFD 2000 
Conference, Trondheim, Norway, Elsevier Science B. V., 
2001, 257-264. 

24) Takaki, R., Yamamoto, K., Yamane, T., Enomoto, S., and 
Mukai, J., "The Development of the UPACS CFD 
Environment," in High Performance Computing Proceedings 
of 5th International Sympoium, ISHPC 2003, Ed. 
Veidenbaum et al., Springer, 2003, pp307-319. 

25) Murayama, M., Yamamoto, K., and Kobayashi, K., 
"Validation of Flows on High-Lift Configurations by 
Structured- and Unstructured- Mesh Method", AIAA paper 
2005-1226, 43rd AIAA Aerospace Sciences Meeting and 
Exhibit

26) Shima, E., "A Simple Implicit Scheme for 
Structured/Unstructured CFD," Proceedings of 29th Fluid 
Dynamics symposium, Hokkaido, Japan, 1997, pp.325-328. 
(in Japanese) 

27) Spalart, P.R., and Allmaras, S. R., "A One-Equation 
Turbulence Model for Aerodynamic Flows", AIAA Paper 
92-0439, Jan. 1992. 

28) Rumsey, C.L., and Ying, S.X., “Prediction of High Lift: 
Review of Present CFD Capability,” Progress in Aerospace 
Sciences, Vol. 38, pp. 145-180, 2002. 

29) Lei, Z., Murayama, M., Takenaka, K., and Yamamoto, K., 
"CFD Validation for High-Lift Devices: Two-Element 
Airfoil" Transactions of the Japan Society for Aeronautical 
and Space Sciences, Vol. 49 (2006) No. 163, pp.31-39 

30) Murayama, M., Lei, Z., Mukai, J., and Yamamoto, K., "CFD 
Validation for High-Lift Devices: Three-Element Airfoil", 
Transactions of the Japan Society for Aeronautical and 
Space Sciences, Vol. 49 (2006) No. 163, pp.40-48  

31) Clifford-Jones, J. B., British Aerospace Public Limited 
Company, London, England, U.S. Patent, “Leading edge 
arrangements for aircraft wings”, Patent Number:4,585,192, 
Apr.29,1986.

32) Maeda, T., Kondo, Y., "RTRI's Large-scale Low-noise Wind 
Tunnel and Wind Tunnel Tests" Quarterly Report of RTRI, 
Vol.42, No.2 (2001), pp.65-70. 

33) Koop, L., Ehrenfried, K., and Dillmann, A., “Reduction of 
Flap Side-Edge Noise: Passive and Active Flow Control” 
AIAA-2004-2803, 10th AIAA/CEAS Aeroacoustics 
Conference , Manchester, GREAT BRITAIN, 2004 

This document is provided by JAXA.



25第40回流体力学講演会／航空宇宙数値シミュレ−ション技術シンポジウム2008論文集 

CFD解析ソルバーADCSの並列化について

○雷 忠（宇宙航空研究開発機構），永田 靖典（株式会社 菱友システムズ）

Parallelization of CFD Solver ADCS
Zhong Lei（Japan Aerospace Exploration Agency）and Yasunori Nagata（Ryoyu Systems Co.,Ltd.）

Key Words : CFD, Parallel Programming, Compressible Flow

Abstract
A multi-block CFD solver developed by JAXA was modified for parallel computation. Parallel programming MPI library
was utilized to improve the performance and the applicability for large-scale problems. The parallelized code was verified
and its performance was tested. It shows that the code is efficient to conduct large-scale computations by using MPI
parallelization.

1. はじめに

流体工学、流体機械の研究開発において、数値解析

の大規模化や形状の複雑化が進む一方、より短期間、

高精度で解析を行うことが要求されている。大規模な

計算を行うためには、計算時間の制約からコードの並

列化が必要不可欠である。一方、科学技術計算を支え

るハードウェアもますます大規模な並列計算機システ

ムとなっている。ハードウェアの中核を成すCPUはマル

チコア化が進み、省電力化を目的として今後もその方

向性が変わることはないと思われる。並列計算機シス

テムにおいては、並列処理をいかに効率良く行うかが

重要であり、システムのリソースを無駄に占有するこ

とは避けなければならない。

航空機の空力設計では、従来、風洞試験の繰り返し

と線形理論設計法の併用により行われてきたが、CFD
（Computational Fluid Dynamics）は革新技術として不可

欠であり、今後、設計に向けて大きな役割が期待され

ている。新しい航空機の開発を成功させるために、如

何に開発期間を短縮しコストを低減するかは重要とな

る。しかし、空力解析においては非線形偏微分方程式

である流れの支配方程式が複雑であり、特に予測精度

が要求される空力設計では計算負荷が依然高い。その

ため、計算機性能の向上とともに、解析ソフトウェア

の高速化が必要不可欠である。

JAXA超音速機チームでは、独自にCFD解析ソルバー

ADCSを開発し、これまで、低速から高速まで様々な流

れの解析を行った。ADCSは有限差分法により流れの支

配方程式を離散化し、複雑な形状に対応するマルチ・

ブロック技術を採用した[1]。このコードはすでに並列

化が施されていたが、コード設計段階での制約から適

用限界が存在し、並列計算機システムの性能を十分に

発揮出来ずにいた。そこで今回、マルチ・ブロック構

造格子をあらかじめ分割して、それぞれの領域を割り

当てられた各CPUで処理する領域分割法に基づいた並

列化を施し、領域間の情報交換にはMPI（Message
Passing Interface)ライブラリを用い、Fortran90の構造体

機能を用いることにより、大規模計算に対応させると

ともに、計算の高速化とコードの汎用化を図った。

2. ADCS概要

ADCS（Aero-Dynamic Computational System）は、JAXA
超音速機チームで開発したCFD解析ソルバーである。

流体は圧縮性完全気体を対象とし、流れ場の支配方

程式は 3次元レイノルズ平均ナビエ・ストークス

（RANS）方程式とした。乱流解析には渦粘性モデルで

あるSpalart-Allmaras（SA）モデル[2]、Menter's SST k-ω
モデル[3]と数種類のk-εモデルを組み込んだ。空間離散

化には有限差分法を用いている。対流項の評価には

Chakravarthy-Osherスキーム[4]を用いて風上化し、3次精

度のMUSCL補間法により高次精度化を施した。粘性項

の評価には2次精度中心差分を用いた。時間積分には対

流項と粘性項を含めたLU-ADI近似陰解法を用い、収束

を加速するために、局所時間刻み法を適用した。複雑

形状にも対応できるようにマルチ・ブロック構造格子

を採用しており、3次元、2次元流れについて計算が可

能である。

ADCS内は図 1に示すように前処理とソルバー、後処

理で構成されている。前処理の段階で各ブロックの仮

想格子点を作成し、非計算点を抽出し、乱流解析に必

要な最短壁距離を計算して、これらの情報は一旦ファ

イルに出力される。ソルバーは前処理で出力されたフ

ァイルを読み込み、離散化された流れ場の支配方程式

に対する解析を行う。改良後のADCSでは、前処理の段

階で並列計算のためのCPUの割当を行い、後処理の段階

でソルバーからCPU毎に出力された複数の結果ファイ

ルの結合を行う。
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3. コード改修内容

3.1. 並列化

並列化の方法としては、一連のタスクを複数のCPU
に割振る機能分割法と、データを複数のCPUに割振り、

個々のデータに対して処理を行う領域分割法の考え方

がある。大規模CFD解析の場合は、データ量が膨大であ

るため、計算領域を予め分割し、それぞれの領域を割

り当てられた各CPUで処理する領域分割法に基づいた

並列化がよく用いられる。

改良前のADCSでは、各ブロックについてある特定の

方向を分割することで並列処理を行っていた。この場

合、この方向での流束評価を行うたびにCPU間の通信が

必要となり、1回の反復計算で何度も通信を行わなけれ

ばならない。また、ブロックによって領域分割方向の

格子点数が大きく異なる格子の場合には、一部のCPU
に処理が集中し、他のCPUは待ち状態の割合が大きくな

ってしまう。これではリソースを有効に活用すること

ができないので、格子生成時に各ブロックの領域分割

方向で格子点数のばらつきに注意しなければならなか

った。

ADCSはマルチ・ブロック構造格子に対して計算を行

うため、改良後のADCSでは各ブロックをCPUに割り当

てることで領域分割し、並列処理することとした。1つ
のブロックに対する処理を1つのCPUに割り当てること

で、流束計算、時間積分の処理は1つのCPU内で閉じる

ことになる。そのため、反復計算時のCPU間の通信は境

界処理、空力係数算出でのみ行われることになり、通

信量を削減できる。通信回数と通信量は計算速度に関

係するため、これらを削減することで計算時間が短縮

される。また、ブロックのトポロジーと計算効率の関

連がなくなるため、格子生成時にブロックのトポロジ

ーを考慮する必要がなくなり、それぞれのCPUに割り当

てられる格子点数を揃えることで、計算負荷を均等に

できる。

改良後のADCSではMPI（Message-Passing Interface）
ライブラリを用いて並列化を行った。MPIは分散メモリ

型並列処理のためのライブラリの規格である。MPIは現

在、ほとんどの並列システムに実装されており、規格

が明確に定義されているため、非常に汎用性が高いも

のとなっている。また、通信を行うタイミングを明確

に指定できるなど、細かい制御が可能である。このた

め、MPIライブラリを用いて並列化を施し、CPU間の通

信処理を最適化することで、コードの汎用性を高める

とともに計算の高速化を図った。

改良後のADCSにおいて、空力係数算出では全体通信、

境界処理では1対1通信と全体通信を用いて、CPU間のデ

ータのやり取りを行っている。MPIでは、全てのCPUに

対して通信を行う全体通信と個々のCPU間で通信を行

う1対1通信がライブラリに含まれる命令によって実行

される。空力係数の算出では機体表面について積分を

行うため、全てのCPUの計算結果を用いる必要がある。

一方、境界処理では図2に示すように隣接するブロック

の物理量を仮想格子点の値として設定するため、通信

が必要なのは隣接するブロックがそれぞれ割り当てら

れたCPU間である。また、ADCSは物理量を節点に置く、

節点ベースのソルバーであるので、境界面上の値につ

いてもブロック間で一致させる必要がある。境界面の

角にある節点については、複数のブロック間で値を一

致させる必要があるため、全体通信を別に行っている。

3.2. 省メモリ化

メモリもCPUと並ぶ重要な計算機システムリソース

であり、効率良く運用することが求められる。

図 1 処理内容と処理の流れ

前処理

ソルバー

後処理

反復
計算

Start

初期化（データ読込）

流束計算

時間積分

境界処理

終了処理（結果出力）

End

空力係数算出

格子点座標の無次元化

仮想格子点作成

最短壁距離計算非計算点の抽出

CPUへの割当

データの結合

Block １ Block 2

Block 3

仮想格子点

エッジ上の点の値
（全体通信）

仮想格子点・
ブロック間境界
の値
（1対1通信）

図 2 境界処理時のCPU間通信
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旧ADCSでは使用されないメモリ領域を確保してし

まう問題があり、省メモリ化が求められていた。これ

までは、各格子点のデータは4次元配列（3方向+ブロッ

ク番号）で管理し、全てのブロックについて同じ点数

分の領域を確保していた。しかし、マルチ・ブロック

構造格子は一般に各ブロックの形状が異なっているた

め、各方向について格子点数のばらつきがあると、メ

モリを余分に確保していた。また、解析対象によって

格子点数は異なり、解析対象に合わせて配列の大きさ

を変えるには、コードを手動で修正する必要があるた

め、手間がかかっていた。メモリを余分に確保すると、

配列の参照に時間がかかり、計算性能の低下につなが

る。

そのため、プログラム言語をFortran77からFortran90
へ移行し、Fortran90で追加された機能である配列の動的

割り付け、および構造体を用いることで省メモリ化を

図った。改良後のADCSでは各ブロックのデータを一つ

の構造体に集約し、構造体内に3次元配列を持たせたデ

ータ構造（図 3）を採用した。構造体は動的に確保さ

れ、構造体内の3次元配列もそれぞれ動的に確保される。

構造体内の3次元配列は構造体毎に別々の大きさを設

定できるため、メモリを過不足なく確保できる。ブロ

ック数や確保すべき配列の大きさは、プログラム実行

時に格子データから読み取るため、配列の大きさを変

えるためにコードを修正する必要はない。このように

個々のブロックについて動的に確保することで、余分

なメモリ確保を無くし、コード修正を行わなくても様

々な格子に対応できるようになった。

3.3. 高速化

コード改修に伴い、以下の項目について検討し、コ

ードの最適化と高速化を試みた。

• CPU間通信に要する時間の削減

• 演算量の削減

• 演算速度の向上

• 入出力の高速化

CPU間の通信には、通信を行うための処理時間と通信

完了までの待ち時間が発生する。前者は、データをま

とめて1回の命令で送り、通信に関する命令の回数を減

らすことで削減できる。後者については、通信回数と

通信データ量を削減することで削減できる。計算時間

を短縮するためには、演算量そのものを削減するとと

もに、演算速度が速くなるようなコーディングが必要

となる。旧コードでは同様の処理を重複して実行して

いる箇所があったため、重複を無くして1回の処理で済

むようにした。また、計算負荷の大きい処理について

無駄な計算を無くすなど、最適化を施し、演算量の削

減を図った。演算速度にはメモリ参照時のキャッシュ

・ミスの発生率と、配列の参照に要する時間が大きく

関係する。これらはコーディングを工夫することで対

処した。配列参照速度については以下で述べる。一般

的に入出力の処理は遅い処理である。そこで、並列処

理の利点を生かして、入出力においても各プロセスが

別々のファイルに対して同時に入出力するようにした。

これは多数のストレージ・デバイスを有する並列計算

機システムにおいては有効であると考えられるが、単

一のストレージ・デバイスしか持っていないWSやPCで
は大きな効果は期待できないと思われる。

一般に、大きさが固定された配列を動的に確保され

た配列に置き換えると、計算が遅くなる傾向があるな

ど、データ構造は処理速度に影響を与える。今回の

ADCSの改修においても、データ構造を変更したことで

計算速度が大幅に遅くなる問題が生じた。

この問題に対処するために、演算ルーチンを呼び出

す際に必要なデータを引数として与え、ルーチン内で

は形状引継ぎ配列としてデータを参照する方法（図 4）
を採用した。形状引継ぎ配列を用いることに関連して、

全てのルーチンをモジュール化し、デバッグにかかる

労力も軽減させた。この方法を用いることで構造体を

参照する段階が省略された結果、構造体をそのまま用

いたコードに比べて計算時間が約35%短縮され、演算速

度が改善した。

ブロック1

ブロック2

配列変数構造体

…

…

…

…

…

ブ
ロ
ッ
ク
数

異なる配列サイズ

図 3 構造体を用いたデータ構造

図 4 配列参照の高速化

do M = 1, numberOfBlock 
  call sub(Blk(M)%X) 
end do 

subroutine sub(XonM) 
  real(8),intent(inout) :: XonM(1:,1:,1:) 
 
  do K = 1, KMax 
  do J = 1, JMax 
  do I = 1, IMax 
    XonM(I,J,K) = ・・・ 
  end do 
  end do 
  end do 
end subroutine 

サブルーチン呼出元例 

サブルーチン例 

構造体Blkの配列Xを
引数として渡す 

仮引数XonMを 
形状引継ぎ配列として定義 
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4. 並列化・改修の検証

旧コードとの比較のため、ONERA（フランス航空宇

宙研究所）の3次元遷音速翼M6まわり流れの数値解析を

行った。また、並列計算による解析結果への影響の有

無についても確認を行った。

4.1. 解析条件

ONERAのM6翼に対して遷音速条件で流れの解析を

行った。図 5に使用した計算格子を示す。格子点数は

約39万点、分割ブロック数は4である。マッハ数0.8395、
迎角3.06[deg.]、レイノルズ数Re=11.72×106の風洞試験

に合わせて、SA乱流モデルを用いた全面乱流の数値計

算を行った。

4.2. 計算結果

図 6に、改良コード、旧コードそれぞれを用いて計

算した半スパン長の44%位置での翼断面圧力係数Cp分
布、およびその実験値を示す。改良後のコードは旧コ

ードと結果が完全に一致しており、実験値にも近いこ

とがわかる。さらに、改良コードについてプロセス数

を1,2,4と変えて逐次・並列計算をそれぞれ行ったとこ

ろ、結果は全て一致した。よって、改良コードは旧コ

ードと同じ結果を示し、並列化による計算精度への影

響は無いことが確かめられた。

5. 並列性能の新旧比較

超音速機まわりの計算を旧コード、改良コード両方

で行い、並列性能の改修による効果を調べた。

5.1. 解析条件

JAXAジェット実験機01次形状高揚力形態に対して

亜音速条件で流れの解析を行った。図 7に数値解析に

使用したマルチ・ブロック計算格子を示す。総格子点

数は約430万点、分割ブロック数は計算効率を考慮して、

旧コードに対しては8、改良コードに対しては72とした。

風洞試験の条件に合わせてマッハ数 0.088、迎角

12.0[deg.]、レイノルズ数Re=0.945×106で計算を行った。

この流れ解析には乱流モデルとしてMenter's SSTモデル

を用いた全域乱流を仮定した。

5.2. 並列計算性能測定環境

計算はJAXAスーパーコンピュータシステム（JAXA
Supercomputer System, JSS）で実施された[6]。現在運用

されているJSS第1期導入システムのハードウェアの主

な諸元を表 1に示す。このシステムでは、1コアに対し

て1プロセスを割り当てるFLAT並列と、1CPUに対して1
プロセスを割り当て、1プロセスを4コアでスレッド並

列 処 理 す る IMPACT （ Integrated Multicore Parallel
ArChiTecture）並列が使用できる。IMPACT並列のスレ

ッド並列化は、コンパイラの自動並列によってコード

を書き換えることなく使用できる。ここでは、両コー

ドともFLAT並列について並列性能の計測を行った。

5.3. 並列処理性能

使用するCPUのコア数を変えて、図 1に示された反復

計算100回に要する時間およびそのときのメモリ使用

図 5 ONERA M6 翼の計算格子

図 6 翼断面Cp分布（η=0.44）
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表 1 測定環境の諸元

ハードウェア Fujitsu SPARC Enterprise M9000
演算性能 1.28 TFLOPS、40 GFLOPS/CPU
メモリ容量 1 TBytes
CPU数 32（128コア）

アーキテクチャ SMP
CPU SPARC64 VII
L2キャッシュ容量 6 MBytes/CPU
コア数 4コア/CPU

図 7 JAXAジェット01次形状の計算格子
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量を計測した。使用したコア数に対する計算時間を図

8に、並列化による速度向上率を図 9に、総メモリ使用

量を図10にそれぞれ示す。並列化による速度向上率は

次式で求めた。

( ) ( )
( )コア使用時の計算時間

計算時間
速度向上率

1
= (1)

両コードとも使用するコア数を増やすと、計算時間が

短くなっていることがわかる。また、全体的に改良コ

ードの方が計算時間が短く、コア数が1の並列処理を行

わない場合で約34%、コア数が32の場合では約83%計算

時間が短縮された。両コードの速度向上率を比較する

と、改良コードの方が速度向上率が大きくなっており、

並列処理性能が大幅に改善されていることがわかる。

総メモリ使用量について比較すると、旧コードに比べ

改良コードはメモリ使用量が削減されていることがわ

かる。このテスト問題の計算では、約65%削減されてい

ることがわかる。なお、総メモリ使用量がコア数とと

もに増加するのは、各ブロックの計算で共通に使用す

る一時配列をコア毎に確保するためである。以上のこ

とから旧コードで問題であった計算効率とメモリ使用

効率について大幅な改善が達成されたことが確かめら

れた。

6. 並列処理性能のテスト

改良コードの大規模計算への対応の可否と並列処理

性能について検討するために、航空機まわり流れの数

値解析を行った。

6.1. 計算条件

解析対象はAIAA（米航空宇宙学会）の 3rd Drag
Prediction Workshop[5]で用いられた亜音速旅客機の翼

胴形態である。図 11に使用したマルチ・ブロック計算

格子を示す。総格子点数は約980万点、分割ブロック数

は222である。マッハ数0.75、迎角1.0[deg.]、レイノルズ

数Re=5×106で計算を行った。乱流モデルとしてSAモデ

ルを用い、全域乱流を仮定した。

6.2. 並列計算性能測定環境

計算は前節で述べたJSSで実施された。ここでは、

FLAT並列、IMPACT並列両方について並列性能を計測

し、両者の比較も行った。

6.3. 計算結果と並列処理性能

図 12に機体表面圧力係数Cp分布を、図 13に機体中

心面から半スパン長41.1%位置での翼断面Cp分布をそ

れぞれ示す。これより、翼面上で全幅に渡って、衝撃

波が発生しており、横41%位置では前縁から30%局所コ

ード長位置付近で発生していることがわかる。これら

の結果は、3rd Drag Prediction Workshop[5]に参加した他

の計算結果とよく一致していることが確認されている。

コードの信頼性を確認するためにはさらに多くの検証

計算を行っていく必要があるが、本コードが大規模計

算に対応できることが確認できた。

同じ格子と流れ条件を用いて、使用するCPUのコア数

図 11 DPW-3の計算格子

図 8 計算時間の新旧コード間比較
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図 9 速度向上率の新旧コード間比較

図10 メモリ使用量の新旧コード間比較
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を変えて50回の反復計算に要する時間を計測した。図

14に使用したコア数に対する並列化による速度向上率

を示す。使用するコア数を増やすと、速度向上率が増

加し、計算時間が短くなっていることがわかる。FLAT
並列とIMPACT並列とを比較すると、同じコア数を使用

する場合、FLAT並列の方が計算が速いが、大きな差は

ないことがわかる。

図 14には参考としてアムダールの法則から求めら

れる速度向上率も示している。アムダールの法則は並

列計算の理論上の性能予測によく用いられており、速

度向上率は次のように求められる。

( ) ( ) prr +−
=

1
1

速度向上率 (2)

ここで、pはプロセス数であり、コア数に対応する。r
はコードの並列処理部の割合である。本コードについ

て並列処理部の割合を見積もった訳ではないが、計測

結果に近い値を通るr=0.985としたときの速度向上率を

図 14に示す。アムダールの法則には通信による遅延や

待ち時間が含まれておらず、計測結果と単純に比較す

ることはできないが、本計算の場合、並列処理部の割

合が98.5%に相当する高い並列性能を本コードは達成

しているといえる。

7. まとめ

JAXA超音速機チームで開発したCFD解析ソルバー

ADCSに対して、領域分割をブロック単位に、並列化手

法をMPIにそれぞれ変更し、プログラム言語をFortran77
からFortran90へ移行して、大規模計算への対応と計算の

高速化、およびコードの汎用化を施した。並列化によ

る計算精度への影響がないことを確認した。新旧両コ

ードに対して同じ計算を実施し、旧コードに比べ計算

時間、メモリ使用量が少ないことを示した。航空機ま

わりのCFD計算を実施し、大規模計算が可能であること

を確認した。使用するCPUのコア数を変えて速度向上率

を計測し、高い並列処理性能を有していることを示し

た。

今後さらに検証計算を進め、コードの信頼性を高め

ていく予定である。
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図 14 速度向上度の計測結果
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図 12 機体表面Cp分布

図 13 翼断面Cp分布（η=0.411）
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点緩和型陰的Discontinuous Galerkin法の収束加速

保江かな子，澤田恵介
東北大学大学院工学研究科航空宇宙工学専攻

Convergence Acceleration for Pointwise Relaxation Implicit Discontinuous Galerkin Method

by

Kanako Yasue and Keisuke Sawada (Tohoku Univ.)

Abstract

Efforts are made to reduce computing time of the pointwise relaxation implicit Discontinuous Galerkin method for reach-

ing convergence by utilizing p- multigrid scheme and also by solving a block diagonalized matrix instead of a fully loaded

dense matrix to advance a time step. It is shown that computing time to obtain a converged solution for a typical test prob-

lem becomes 1/2 of the computing time of the original pointwise implicit relaxation method.

1 はじめに

近年，非構造格子上においても高次精度を達成できる
計算手法が多く研究されている．中でも，高次精度化が
容易で，あらゆるセル形状において高次精度を厳密に達
成することができる手法として，Discontinuous Galerkin
法 [1]が注目されている．この手法では，解を再構築す
る際に周囲のステンシルを用いるのではなく，セル内部
に自由度を与えることでセル内部の物理量分布を近似す
る．そのため依存域がコンパクトであり，並列化にも高
い親和性がある．
しかし高次精度 DG法の実用化の課題は，計算コスト

の高さにある．従来の FVMと比べると，例えば 2次元
2次精度では約 10倍，2次元 3次精度では約 100倍の計
算コストがかかると言われている．しかし，昨今の CFD

では複雑な流れ場の特徴を正確に捕らえることが要求さ
れており，高次精度手法の実用化が望まれる．
この課題を達成するためには，高次精度手法の一番の

欠点である計算コストの削減が必要であり，ベクトル，
パラレル計算機への移植や，特に定常解を求めるような
流れ場には陰解法化による収束加速が必要となる．
我々はこれまでに点緩和型陰解法を用いた陰的 DG法

を構築してきた [2]．点緩和型陰解法は DG 法の特徴と
同様，解の更新に隣接するセルの情報が必要ないため，
並列化に親和性があるという DG法の長所を壊す事なく
陰解法化が可能である [3]．
しかし，点緩和型陰的 DG 法は大きな CFL 数でも安

定に計算が可能であるが，隣のセルの情報を参照しない
ことから従来の陰解法に比べて必ずしも収束効率が高い

とは言えない．そこで，本研究では，より高い収束性を
得るために，p-multigrid法 [4, 5]を適用する．また，ブ
ロック対角化を導入することによって陰解法演算の大部
分を占める行列演算の簡略化と行列成分の導出を省略し
て，さらなる計算時間の削減を試みる．

2 計算手法

2.1 Discontinuous Galerkin法
各セル毎の内部の物理量分布を自由度 Qj と基底関数

v j を用いて，

Qh(x, t) =
∑

j

Q j(t)v j(x) (1)

と表す．添字 j は精度に応じて決まる自由度の数であ
り，3次元 2次精度の場合は 4である．基底関数にはヤ
コビ多項式 [6] を用いており，p 次の多項式で展開する
と，空間精度は p + 1次となる．
DG法では，次式のように支配方程式に基底関数 vi を
乗じて，計算セル Ωe で積分した弱形式を解くことで解
を得る．

∑
j

dQj

dt

∫
Ωe

viv jdΩ +
∫
∂Ωe

viF (Qh) · ndσe

−
∫
Ωe

F (Qh) · ∇vidΩe = 0 (2)

ここで，∂Ωe は各計算セルの境界を表している．
また，式 (2)の左辺第二項の面積分および第三項の体

積積分は，ガウスの求積法で評価する．セル境界におけ
る流束計算には，近似リーマン解法を用いる．
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2.2 点緩和型陰解法
点緩和型の陰解法はセル内の時間発展のみを考えれば

よい．そこで，次式で表されるような流束関数の線形化
を最初に考える．

Fn+1 � Fn +
∂F
∂Q
∆Q (3)

式 (3) を用いると，式 (2) における左辺第 2 項の面積積
分は以下のように近似される．

∫
∂Ωe

viFn+1 · ndσe �
∫
∂Ωe

viFn · ndσe

+

∫
∂Ωe

vi

(
∂F
∂Q
· n
)+
∆Qdσe (4)

ここで，D = (∂F/∂Q) · nとすると，ヤコビ行列の正射影
は D+ = κ(D + λmaxI)/2 と定義される．λmax は流速 U，
音速 cを用いて，λmax = (|U · n| + c)で表される．また，
LU-SGS[7]と同様に，κ = 1.05とする．
同様に，式 (2)の左辺第 3項の体積積分は以下のよう

に近似される．
∫
Ωe

Fn+1 · ∇vidΩe �
∫
Ωe

Fn · ∇vidΩe

+

∫
Ωe

(
∂F
∂Q
· ∇vi

)
∆QdΩe (5)

式 (4)，(5)における，∆Qは　

∆Q =
∑

j

∆Qjv j (6)

とかける．式 (2)の時間積分項は，
∑

j

dQj

dt

∫
Ωe

viv jdΩ =
1
∆t

∑
j

Ii j∆Q j (7)

となる．ここで，Ii j =
∫
Ω

viv jdΩ は基底関数の積のモー
メントであり，基底関数が直交性を持つとき，Ii j は対角
行列となる．
以上より，最終的に次式で表される ∆Q j に対する代数

方程式を得る． ∑
j

Mi j∆Q j = Ri (8)

ここで，

Mi j =
1
∆t

∑
j

Ii j +

∫
∂Ωe

vi

(
∂F
∂Q
· n
)+

v jdσe

−
∫
Ωe

(
∂F
∂Q
· ∇vi

)
v jdΩe (9)

および，

Ri = −
∫
∂Ωe

viFn · ndσe +

∫
Ωe

Fn · ∇vidΩe (10)

である．Mi j の大きさは，保存変数の数と自由度の数の
積の二乗で表され，3次元 2次精度の場合は，20× 20行
列となる．

2.3 行列のブロック対角化
3 次元 2 次精度を例に，式 (8) を書き下すと次のよう

になる．


M11 M12 M13 M14
M21 M22 M23 M24
M31 M32 M33 M34
M41 M42 M43 M44





∆Q1
∆Q2
∆Q3
∆Q4


=



R1
R2
R3
R4


(11)

ここで，Mi j は 5 × 5行列である．
従来の点緩和型陰的 DG 法では，20 × 20 の逆行列を

LU 分解に基づいて求めていた．ここでは，係数行列の
1列目および対角項のみ考慮し，以下のように式 (11)を
近似的に解く．

∆Q1 = M−111 R1
∆Q2 = M−122 (R2 − M21∆Q1)

∆Q3 = M−133 (R3 − M31∆Q1)

∆Q4 = M−144 (R4 − M41∆Q1) (12)

これにより，(保存変数の数)×(自由度の数) の二乗の大
きさの逆行列を求めるのではなく，(保存変数の数)の二
乗の大きさの逆行列を (自由度の数) 回求めることにな
り，計算時間を削減できる．3次元 2次精度の場合には，
5 × 5の逆行列を 4回求めればよい．
2.4 p-multigrid法の適用
収束加速を図る方法として，h-multigrid法が一般的に

用いられている．通常，格子サイズ程度の誤差成分は比
較的早く減衰するが，長波長の誤差成分は減衰し難い．
h-multigrid法は，粗い格子で得られた解を用いて，細か
い格子で得られた解の長波長成分の誤差を選択的に減衰
させるという手法である．
一方，p-multigrid法は，h-multigrid法の考えを拡張し

たものであり，高次の階層的な多項式近似による解で減
衰し難い長波長の誤差成分を，低次の多項式近似による
解を使って減衰させるという方法である．その際，全て
の近似レベルで同じ空間格子を用いる．また，高次の近
似解と低次の近似解との変換にはオペレータを用いる．
2次精度を例に具体的な手順を示す．

1. 次ステップの p = 1次の解 Qn+1
P1
を求める．

Qn+1
P1 = QP1 +M−1R(Qn

P1 )

2. p = 1次の解 Qn+1
P1
と残差ベクトル R(Qn+1

P1
)を p = 0

次に補間する．

Q∗P0 = IP0
P1

Qn+1
P1

RP0 =
�IP0

P1R(Q
n+1
P1 )

3. 次ステップの p = 0次の解 Qn+1
P0
を求める．

Qn+1
P0 = Q∗P0 +M

−1RP0
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4. 修正項 CP0 を求める．

CP0 = Qn+1
P0 − QP0

5. p = 1次の近似解 Qn+1
P1
を更新する．

�Qn+1
P1 = Qn+1

P1 + JP1
P0

CP0

ここで，Pi は i 次の多項式近似を示している．また，
IP1

P0
，�IP1

P0 および JP1
P0
はそれぞれ，状態制限オペレータ，

残差制限オペレータ，状態延長オペレータである．
これまでに，h-multigrid 法と p-multigrid 法を組み合

わせた hp-multigrid法は優れた収束性を示すことが報告
されているが [5]，h-multigrid 法を適用すると複数の格
子が必要となり，並列化の際の手順が煩雑となる．その
ため本研究では，高い並列効率を容易に実現できる点緩
和型陰的 DG法の利点を損なう事なく収束加速を図るこ
とが可能な p-multigrid法単独の検討を行った．

3 結果および考察

本手法を 3次元 ONERA-M6翼型周りの非粘性流れ場
解析に適用し，収束特性を検証した．計算領域を 393,979
個の四面体で分割した．Fig.1 に翼近傍の計算セルを示
す．マッハ数を 0.84，迎角を 3.06[deg]とし，CFL数は
全て 106 で計算した．時間積分には，点緩和型陰解法
を用い，収束加速のために導入した手法を検証するため
に，Table 1のように 4ケースで計算をおこなった．本計
算は，METIS[8] による格子の領域分割および Message

Passing Interface (MPI) Libraryを用いて並列化した．計
算は全て東北大学 流体科学研究所のスカラー並列計算
機 SGI Altix3700Bx2を用いて最大 64並列で実行した．
翼表面およびルート面での圧力等高線図を Fig.2に示

す．典型的なラムダ型の衝撃波が翼上面に捕らえられ
た．またこのときの圧力係数分布を実験により得られた
分布 [9]と共に Fig.3に示す．非粘性計算であるので，衝
撃波位置が後退しているが，概ね解の一致は良好である．
得られたステップ数に関する残差履歴および CPU 時間
に関する残差履歴を Fig.4および 5に示す．Fig.4より，
case 2では，case 1の半分の反復回数，また約 3分の 2

の CPU時間で収束した．また，case 3では，case 1の収
束特性を維持したまま，CPU時間を約 30%減らすこと

Table 1 Numerical methods.

p-multigrid block diagonalization

case 1 × ×
case 2 × ○
case 3 ○ ×
case 4 ○ ○

ができた．さらに，case 4では，case 1の半分の計算時
間で収束解を得られることが示された．
最後に，並列計算における速度向上率を Fig.6に示す．
収束加速法を付加しても高い速度向上率を維持している
ことを確認した．Case 1および Case 2においては 64並
列で計算した際に速度向上率が落ちているが，この原因
については現在検討中である．
行列の対角化および p-multigrid 法はどちらも高次精

度化するほど効果が出ると考えられ，計算コストの高い
高次精度 Discontinuous Galerkin法の実用化にこれらの
収束加速法は有効と期待される．

4 まとめ

　点緩和型陰的 Discontinuous Galerkin 法の収束加速
を図るために，行列のブロック対角化および p-multigrid

法を適用した．行列のブロック対角化を適用することに
よって，2次精度計算では収束特性を変えることなく代
数方程式の行列演算にかかる時間を 30% 削減できた．
また，p-multigrid法を併用することで，反復回数ならび
に計算時間のいずれもこれまでの点緩和型陰的 DG法の
約半分で収束解を得ることができた．
今後，3次精度以上への拡張，ならびに粘性流への拡

張を検討する予定である．
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Fig. 1 Computational mesh around ONERA-M6 iso-
lated wing.

Fig. 2 Obtained pressure contours over ONERA-M6
isolated wing at M=0.84 and AoA=3.06 [deg].
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Multi-block Computation by Characteristic Interface Conditions with 
High-order Interpolation 

by 
Takahiro Sumi, Takuji Kurotaki and Jun Hiyama 

ABSTRACT 
In the previous study, the authors proposed high-order finite difference multi-block flow computation technique with the generalized 
characteristic interface conditions (GCIC) in the structured grid system. The GCIC can realize single point connection between adjacent 
blocks, and allows metric discontinuities on the block interface, however, the grid points of adjacent blocks have to be collocated 
correspondingly on the block interface. In this work, in order to enhance the flexibility of the GCIC, by incorporating the high-order 
interpolation method, multi-block flow computation technique with non-uniform staggered grid connection on the block interface is newly 
proposed. In this article, their theoretical concept is briefly presented, and some proper numerical test analyses are conducted in order to 
validate the proposed theory. 
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,

Sonic Boom Propagation through Atmospheric Turbulence 
by 

Hiroshi Yamashita and Shigeru Obayashi 
Institute of Fluid Science, Tohoku University 

Abstract
The effect of the homogeneous atmospheric turbulence on the sonic boom propagation has been investigated. The 

turbulence field is represented by a finite sum of discrete Fourier modes based on the von Karman and Pao energy spectrum. 
The sonic boom signature is calculated by the modified Waveform Parameter Method, considering the turbulent velocities. The 
results show that in 59 % of the cases, the intensity of the sonic boom had decreased, and in other 41 % of the cases had 
increased the sonic boom. In addition, atmospheric turbulence affected the propagation paths, which resulted in the variation in
the reaching point of the sonic boom on the ground up to 1,820 ft in the north-south direction (flight direction) and 115 ft in the 
east-west direction. 
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熱防御システムの高信頼性評価に向けた
誘導加熱風洞の高精度気流検定

藤田和央, 水野雅仁, 石田清道, 藤井啓介 (宇宙航空研究開発機構), 長井遵正 (株式会社エーイーエス)

Accurate Flow Characterization of ICP Wind Tunnel for
High-Integrity TPS Performance Evaluation

Kazuhisa Fujita, Masahito Mizuno, Kiyomichi Ishida, Keisuke Fujii (JAXA),
and Jyunsei Nagai (AES)
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Abstract

In order to offer the detailed information about test flows in a 110-kW inductively-coupled-plasma heater at
Aerospace Research Center of Japan Aerospace Exploration Agency, radiation spectroscopy associated with
the line-by-line spectrum analysis was conducted. Radial distributions of the temperature and the species
concentration were obtained in the test section by the numerical spectrum fitting procedure in a wide range of
the input electric power with air and nitrogen as the working gas. Contributions of emission from impurities
were incorporated into numerical spectra, from which radial distribution of impurities was determined as well.
In an attempt to eliminate such impurities from the nitrogen test flow, ambient gas in the test chamber was
replaced with the nitrogen gas before ignition of the heater. As a result, considerable reduction of NO and O
was accomplished.

1 はじめに
大気再突入機や惑星探査のための大気突入プローブな

どの極超音速飛行を行なう機体の熱防御システム (ther-
mal protection system; TPS) の開発においては, 高エ
ンタルピ風洞を用いた TPS 材料 (およびシステム) の
試験が必須である. TPS は反応性の高エンタルピ気流
と接触することで, 気流からの熱伝導による加熱に加
え, 解離した原子の表面再結合 (触媒性再結合) による
加熱や, 反応性活性種と壁面そのものの化学反応による
侵蝕・変性を受ける. 従って TPS の性能を正確に評価
するためには, 本質的に試験気流の詳細な物理情報が必
要であり, これにもとづいて気流との相互作用を考慮し
た総合的な解析を行うことで,試験結果の正しい評価が
初めて可能となる. また, このような解析で正確な予測
が可能となれば, その外挿として飛行環境での TPS 性
能の予測が高信頼度で可能となる.
しかしながら現状では, アーク風洞や衝撃風洞など

TPS の基本性能を評価する地上設備において, 試験気
流の情報が正確に得られているとは言い難く, 特に分
子の解離度にかかわる情報はほとんど得られていない.
従って現状の評価技術では, 気流エンタルピもしくは冷
温壁加熱率に対する TPS の耐熱性, 耐酸化性, および
断熱性といったおおよその評価に留まっており, 飛行環
境での性能予測に不確定性が高い. このことは, 実機設
計における冗長設計につながり, TPS 重量低減のため
の障害の一要因となっている.
このような背景を受けて JAXA 研究開発本部では,

より正確かつ高信頼度の TPS性能評価試験を実現する
ことを目的として, 気流–TPS 連成解析技術技術の高度

Table 1： Tested flow conditions.

# Gas species flow rate Power Pressure
(g/s) (kW) (kPa)

1 Simulated air 2.0 70.0 10
2 Simulated air 2.0 90.0 10
3 Simulated air 2.0 110.0 10
4 Nitrogen 2.0 70.0 10
5 Nitrogen 2.0 90.0 10
6 Nitrogen 2.0 110.0 10

化を図るとともに [1], 高エンタルピ風洞の総合的な気流
検定プログラムを推進している. 歴史的には, これまで
国内外でもアーク風洞の気流検定の試みは盛んに行われ
てきたが, 技術的な困難さから, 未だにアーク風洞の気
流は十分に解明されていない. そこで本研究では,まず
技術的に比較的容易な誘導加熱プラズマ (inductively-
coupled plasma; ICP) 風洞について総合的な気流検定
を行い, TPS 試験を行うユーザーへ詳細な気流情報を
提供する.

2 試験方法
本研究では JAXA 研究開発本部の 110-kW 級 ICP

風洞 [2] の試験部の気流検定を行い, ユーザーに提供し
ている代表的な試験気流について気流情報を提供する.
試験条件を Table 1 に示す. ここで Pressure とは試験
部での雰囲気圧である. 本 ICP 風洞はノズルを有して
おらず, 試験部全域で低亜音速流であることに注意され
たい. ICP ヒーターは内径 75 mm の放電室を有し, 3
ターンのコイルに 1.78 MHz の高周波電流を印加する
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Fig. 1： Schematic view of experimental setup.

ことで放電室に誘導加熱プラズマを発生する. ICPヒー
ターは風洞の試験チャンバーに水平にマウントされて
おり, 試験部にコア直径 100 mm 程度の弱電離プラズ
マ気流を発生する. その概念図を Fig. 1 に示す. 本研
究では, 試験部試験面 (カロリメータによる冷温壁加熱
率評価面) より 5 mm 上流のコア流れからの発光を分
光測定し, スペクトルフィット法により温度と化学種の
組成を決定する.
分光システムは収差フリーの反射光学系により構成

され, コア流の半径方向イメージを分光器スリットに
投影し, これをイメージング分光器 (Acton SpectraPro
500i) によりイメージング分光することで, 半径方向の
スペクトルを同時に取得することが可能となっている.
検出器には ANDOR DH520 ICCD を用いた. SN 比
を向上させるために, ICCD の空間方向 7 pixel を積算
したマルチバンドイメージを取得している. これによ
り試験気流位置での 1.4 mm の空間解像度を実現して
いる. 光学システムを含めた分光システムは,あらかじ
め紫外/可視の標準光源を用いて正確に校正されている.
分光は 230 nm から 900 nm までの波長範囲で行った.
一度に全ての波長範囲のスペクトルを得ることはでき
ないので, 波長範囲を 8 分割し, これを接続することで
全波長スペクトルを取得した. スペクトルは再現性を確
認した上で各波長範囲で 5 回づつ取得して平均をとり,
各波長点でアーベル逆変換を行うことで,半径方向の放
射係数の分布に変換した. 当該試験環境では試験気体は
光学的に「薄い」ため, 吸収を考慮する必要はない. ま
た, 試験気流は非常に安定なため, スペクトルの再現性
も良好であった. なお, 試験方法の詳細は文献 [3] を参
照されたい.
得られた各半径位置での全波長スペクトルから温度

を決定するために, 本研究では SPRADIAN2[4] を用い

たスペクトルフィッティング法を用いた. 試験気流とし
て simulated air および N2 を用いているが, 後述する
ように試験気流には不純物が含まれており,強い発光が
観測される. そこで化学種および電子遷移として,原子
の線スペクトルとして H, C, N, O, C+, N+, O+ を考
慮し, 分子のバンドスペクトルとしては C2 (A ↔ X ,
C ↔ A, D ↔ X , E ↔ A, b ↔ a, d ↔ a, e ↔ a), N2

(A ↔ X , B ↔ A, C ↔ B, a ↔ X , b ↔ X , b� ↔ X),
O2 (B ↔ X), N+

2 (A ↔ X , B ↔ X , C ↔ X), CH
(A ↔ X , B ↔ X), NH (A ↔ X , c ↔ a, c ↔ b), OH
(A↔X), CN (A↔X , B↔X), CO (A↔X , B↔A,
B↔X , C↔X , b↔a), および NO (A↔X , B↔X ,
C ↔ X , D ↔ X) を考慮し, 原子の自由–束縛遷移に
ついては C + hν ↔ C+ + e, N + hν ↔ N+ + e,
O + hν ↔ O+ + e, および O− + hν ↔ O+ e を考慮
し, 電子の自由–自由遷移については電子加速粒子とし
て N2, N, O, およびイオンを考慮した.

3 試験結果
90 kW 運転時に得られた代表的なスペクトルを

Figs. 2a および b に, 試験気流をそれぞれ N2 およ
び simulated air とした場合について示す. Simulated
air を用いた場合, もっとも強いスペクトルは紫外領域
に広がる NO のバンドスペクトルであり, 近赤外の N2

(1+) もはっきりとした発光を示している. しかし一方
で, CN, OH, NH など本来試験気流には含まれないは
ずの不純物からの強い発光が見受けられ, 特に OH に
ついては外周部でもっとも強い発光を生じている. 一
方, N2 気流については, N2 や N+

2 の発光が支配的であ
るが, 不純物として雰囲気ガスに含まれる酸素や水に由
来する O 原子線の発光や, NO および OH バンドスペ
クトルの発光も見られる.
不純物中の H や C は壁面に吸着した水分子や炭素
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Fig. 2： Overall spectra of emission intensity obtained in a) simulated air and b) nitrogen test flows.
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Fig. 3： Comparison between numerical and calculated emission intensity at the center of a) simulated air and
b) nitrogen test flow at 90 kW. Estimated temperature is a) 5, 600 ± 100 K and b) 5, 800 ± 100 K, respectively.
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化合物のコンタミネーションに由来し, N2 中での O は
上記水分子や, 雰囲気ガスに残留している酸素分子に由
来するものと考えられる. N2 気流を用いた試験の場合,
試験直前にテストチャンバーの排気と N2 ガスでの置
換が不十分なためである. この解決方法は後述するとし
て, ここで重要な点は, これら不純物の寄与が大きいた
めに, 不純物を考慮した密度, 温度推定を行い, これに
基づいたスペクトル予測, そしてスペクトルフィッティ
ングを行わないと, 逆問題として気流の温度, 密度の予
測ができないということである. 逆に, これらの推定を
完全に行うことで,主たる化学種の密度のみならず不純
物の密度まで予測できるといえる.

4 気流評定結果
得られたスペクトルに対しスペクトルフィッティング

法により, 密度と化学種の組成を以下に決定した. ICP
風洞が全域低亜音速であることと, 雰囲気圧が 10 kPa
と比較的高いことから,試験部で気流は局所平衡である
ことが推定されている. そこでまず気流の温度を仮定
し, これに基づいた平衡組成を計算し, 主要化学種から
のスペクトルを計算する. もっとも観測スペクトルを再
現できるものが物理的に正しい予測と考えられるため,
気流の温度, 主要化学種の組成がほぼ予測できる. しか
し観測されるスペクトルは不純物からの発光を含むた
め, 候補となるそれぞれのスペクトルについて, 不純物
の組成を仮定して不純物のスペクトルの寄与を付加し,
観測されるスペクトルがもっとも良く再現されるよう
に不純物の組成を変えて, 最適のスペクトルを構成す
る. 最終的に, もっとも観測スペクトルを再現できるス
ペクトルが得られると, 温度, 主要化学種の組成ととも
に, 不純物の組成も決定される.
得られた数値スペクトルの一例を Fig. 3に示す. Sim-

ulated air および N2 試験気流それぞれの場合につい
て, 不純物のスペクトルも含めて非常に良好に観測スペ
クトルが再現されていることが見て取れる. このような
スペクトルフィッティングを Table 1の気流条件につい
て行い, 半径方向の各点について温度 (および密度) 分
布を決定した. 結果を Fig. 4 に示す. 図でエンタルピ
は, 各温度と雰囲気圧 10 kPa で推定される気流エンタ
ルピである. 試験気流は低亜音速であり運動エネルギー
は無視できることから,推定されるエンタルピは気流の
全エンタルピに等しいと考えてよい. また Fig 5 に N2

気流中の不純物を含めた組成を示す. 不純物は雰囲気
ガスの置換により低減されることが示されているが [4],
ここではその結果は割愛した. 以上のように, 現在 ICP
風洞では, 試験気流の状態がほぼ完全に把握され, 試験
結果のより詳細な評価が可能となっている.
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Fig. 4： Radial distribution of temperature and gas
enthalpy in a) simulated air and b) nitrogen test flows.
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A Trial towards EFD/CFD Integration  
- JAXA Digital/Analog Hybrid Wind Tunnel - 

by

Shigeya Watanabe, Shigeru Kuchi-ishi, Hiroyuki Kato, Takeshi Aoyama, Keiichi Murakami, Atsushi Hashimoto,  
Naoyuki Fujita, Toshiyuki Iwamiya, and Yuichi Matsuo (Japan Aerospace Exploration Agency, JAXA) 

ABSTRACT 
A trial towards integration of EFD (Experimental Fluid Dynamics) and CFD, development of a system called Digital/Analog 
Hybrid Wind Tunnel, is introduced. The aim of the system is to improve efficiency, accuracy, and reliability of aerodynamic 
characteristics evaluation in aerospace vehicle developments through mutual support between EFD and CFD. The function of 
the system consists of optimization of test planning utilizing pretest-CFD calculations, an accurate correction of the wind tunnel 
wall and support interaction effects through CFD, CFD data refinement based on EFD data, the most probable aerodynamic 
characteristics estimation based on both EFD and CFD data, database including EFD and CFD data for an identical condition, 
and so forth. Key technical challenges in the system development are addressed. The detailed system design will be conducted, 
further identifying the needs and available techniques suitable to the system. 
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JAXA

Preliminary Study on the System Architecture of
JAXA Digital/Analog Hybrid Wind Tunnel 

by 
Yukio Sato and Kiyoshi Matsubara (Advancesoft Corporation) 
 Shigeya Watanabe (Japan Aerospace Exploration Agency) 

ABSTRACT 
JAXA has a plan to develop the system which integrates EFD and CFD. This system has a database which stores both EFD data and CFD 

data. The user can obtain advanced information by searching, visualizing, and comparing EFD data and CFD data stored in the system. We 
report the system configuration, issue, and data format. Although the details of data format will be decided in the near future, we report an 
example about containing data in a data format. 
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HDF5

API HDF5
Fortran C API

CFD

API

Fortran HDF5
 3  13

2 HDF5
HDF5

( )

1
Fortran

 3 Fortran HDF5
PROGRAM RWDSETEXAMPLE  
USE HDF5 ! This module contains all necessary modules  
         
IMPLICIT NONE
CHARACTER(LEN=8), PARAMETER :: filename = “dsetf.h5” 
CHARACTER(LEN=4), PARAMETER :: dsetname = “dset”  
INTEGER(HID_T) :: file_id       ! File identifier  
INTEGER(HID_T) :: dset_id       ! Dataset identifier  
INTEGER     ::   error ! Error flag  
INTEGER     ::  i, j  
INTEGER, DIMENSION(4,6) :: dset_data, data_out ! Data 
buffers
INTEGER(HSIZE_T), DIMENSION(2) :: data_dims  
      
do i = 1, 4  
     do j = 1, 6  
          dset_data(i,j) = (i-1)*6 + j;  
     end do  
end do

!FORTRAN
CALL h5open_f(error)  
!
CALL h5fopen_f (filename, H5F_ACC_RDWR_F, file_id, error) 
!
CALL h5dopen_f(file_id, dsetname, dset_id, error)  
data_dims(1) = 4  
data_dims(2) = 6  
!
CALL h5dwrite_f(dset_id, H5T_NATIVE_INTEGER, dset_data, 
data_dims, error)  
CALL h5dread_f(dset_id, H5T_NATIVE_INTEGER, data_out, 
data_dims, error)  
!
CALL h5dclose_f(dset_id, error)  
!
CALL h5fclose_f(file_id, error)  
!FORTRAN
CALL h5close_f(error)  
END PROGRAM RWDSETEXAMPLE  

 13 HDF5
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 4 3
(  14)
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 4 HDF5
TITLE     = "fluent6.2.16"  

( )

VARIABLES = "X" 
"Y"
"Z"
"Pressure"
"X Velocity" 
"Y Velocity" 
"Z Velocity" 
"body-force 0-1" 
"body-force 0-2" 

DATASETAUXDATA Common.WVar="7" 
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ZONE T="fluid-2" 
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 STRANDID=0, SOLUTIONTIME=0 
 N=1233349, E=1843032, ZONETYPE=FEBrick 
 DATAPACKING=BLOCK 
 DT=(DOUBLE DOUBLE DOUBLE DOUBLE DOUBLE 
DOUBLE DOUBLE DOUBLE DOUBLE DOUBLE DOUBLE 
DOUBLE DOUBLE DOUBLE DOUBLE DOUBLE DOUBLE 
DOUBLE DOUBLE DOUBLE DOUBLE DOUBLE ) 
 0.000000000E+00 0.000000000E+00 0.000000000E+00 
0.000000000E+00 2.749077176E+01 
 0.000000000E+00 0.000000000E+00 2.749077176E+01 
2.749077176E+01 5.498154353E+01 
 5.498154353E+01 2.749077176E+01 5.498154353E+01 
2.749077176E+01 5.498154353E+01 
 5.498154353E+01 5.498154353E+01 2.749077176E+01 
8.247231529E+01 8.247231529E+01 
 8.247231529E+01 1.099630871E+02 1.099630871E+02 
8.247231529E+01 1.099630871E+02

 14 
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,

Yutaka Ueshima(Quatre-i Science Co., Ltd.) and  
Katsunobu Nishihara Institute of Laser Engineering, Osaka University and Quatre-i Science Co. Ltd.

Recently a lot of data are being produced because it has become easy to digitize and create data after the IT revolution. In 
addition, procedure of experiment and simulation and analysis methods of their data are getting more complicated. These facts 
make researchers more difficult to reach conclusions and reproduce same results. In the other words, efficiency and accuracy of
the R&D processing, we call it R&D Chain, are getting lower. Especially the forefront fields such as space science, bio, nano, 
medical, nuclear engineering, and accelerator physics consider this problem seriously. In these fields, the cycle of changing 
methods is shorter; the number of output parameters is larger. This means that adopting fixed control system and solid relational 
database are not suitable. We developed a basic middleware, named “R&D Chain Management System Software (RCM)”, to 
give appropriate solution of the problem. We report on an integrated system of experiment and simulation, as an example of 
better workflow management with application of RCM. 
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NACA0015 trailing edge noise

Numerical Simulation around NACA0015 with Tonal Noise Generation
by 

Takuji Kurotaki, Takahiro Sumi, Takashi Atobe Aerospace Research and Development Directorate, JAXA and
Jun Hiyama (Sanko Software Dept.Co.,Ltd.) 

ABSTRACT 
A new numerical simulation approach is applied to the flow around an NACA0015 aerofoil with tonal noise generation including the natural 
transition on the suction side. The acoustic fields clearly show the radiation of sound waves from just after the trailing edge region. 
Numerical simulations also capture a separated region at the trailing edge on the pressure side. The linear stability analysis on the pressure 
side shows the possibility of the existence of T-S waves and the most unstable frequency up to the separation almost coincides with the peak 
frequency. The power spectrum distribution of stream wise velocity fluctuation clearly indicates that the generation of T-S waves on the 
pressure side is strongly relevant to the determination mechanism of the selection of peak frequency of the tonal edge noise and that the self-
excited feedback mechanism exists between just after the stagnation point at the leading edge and the trailing edge region. 

NACA0015 trailing edge 
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1.  Schematic diagram of experimental setup.
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p p p

14.5 m/s 30 m/s
1

14.5 m/s pressure side

suction side

2. Velocity/frequency dependency, dotted lines: U0.8

dependency, solid line: U1.5 dependency. 

Present CFD 

Exp. : dominant frequency peaks

Exp. : secondary peaks 

Exp. : tertiary peaks 

Case 1 Case 2 Case3 

Aerofoil NACA0015 

Chord length: c 0.4m 

Angle of attack:  -5 degrees 

Uniform flow velocity: U 14.5 m/s 20 m/s 30 m/s 

Reynolds number: Re 54 10 56 10 58 10

Total grid points 

(circumferential radial span wise) 

3.6 million 

(1001  71  51) 

Spanwise length 0.125 c 

Radial grid spacing on the wall surface 42 10 c

1. Summary of numerical conditions.
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(a) Case 1 (U =14.5 m/s) 

(b) Case 2 (U =20 m/s) 

(c) Case 3 (U =30 m/s) 

3.  Instantaneous pressure fluctuation p p  around 
the airfoil at mid-span. 

(a) Case 1 (U =14.5 m/s) 

(b) Case 2 (U =20 m/s) 

(c) Case 3 (U =30 m/s) 

4.  Frequency spectrum at the location of 
microphone. 
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 5. Change of instantaneous span wise vortex distribution at the trailing edge on the pressure side and 
corresponding time history of acoustic wave at the microphone (U =14.5 m/s).
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6. Variation of N factor with chord wise location x / c 
(U=14.5 m/s).

(a) x/c=0.05 

(b) x/c=0.2 

(c) x/c=0.5 

(d) x/c=0.8 

7.  Power spectrum distribution of stream wise velocity fluctuation inside boundary layer at 0.64mm 
distant from wall surface (U=14.5 m/s). 

This document is provided by JAXA.



73第40回流体力学講演会／航空宇宙数値シミュレ−ション技術シンポジウム2008論文集

FDTD

Numerical Analysis of Sound Transmission Loss using FDTD Method 
by 

Keiichi Murakami and Takashi Aoyama 

ABSTRACT 
This paper provides the results of a numerical analysis on sound transmission loss of a thin aluminum plate. The finite difference time 
domain (FDTD) method is used in this study because it simultaneously solves both sound wave propagation in fluid and elastic wave
propagation in solid. The calculated value of sound transmission loss gives good agreement with that of mass law. Sound transmission of 
saw-shaped wave approximated by the sum of sine waves is also calculated. As a result, it is considered that even if a non-linear sound 
wave reaches to a thin plate, its high frequency components are reduced and the transmitted wave can be treated as a linear wave under the 
condition which an incident plane wave transmits to infinitely large thin plate. 
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Sound Transmission Analysis Using the Wave Based Method 

by 
Takashi Takahashi, Keiichi Murakami, Takashi Aoyama (JAXA), and Hidekazu Kaneda (RCCM) 

ABSTRACT 
This paper focuses on sound transmission analysis with wide frequency range. In general, spacecraft are exposed to high acoustic pressure 
transmitted through payload fairings. Therefore, numerical prediction of vibroacoustic response with wide frequency range is quite 
important to design and develop reliable spacecraft and launch vehicles. Computational Fluid Dynamics (CFD) based on the finite volume 
methods etc. is sometimes used to predict unsteady acoustic environment with low frequency range at the launch site. As for steady-state 
vibroacoustic analysis in the low frequency range, the Finite Element Method (FEM) and Boundary Element Method (BEM) are often used. 
On the other hand, Statistical Energy Analysis (SEA) is applied in the high frequency range though it can provide only space- and
frequency-averaged results. Therefore, there actually exists the mid-frequency range where we have no mature numerical methods. The 
authors focus on the Wave Based Method (WBM) which can produce detailed responses in steady-state vibroacoustic analysis for mid-
frequency range. In this paper, 2D WBM is applied to sound transmission analysis. We examine discontinuous boundary conditions and
compute the sound transmission loss (TL) using a model of a simple experimental facility. Moreover, numerical predictions of TL by the 
WBM are compared with those by the FEM to verify the WBM.  
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Numerical Analysis Study on Aeolian Tones using Discrete Vortex Method 
by

Kazunori Oyabu Graduate School of Mechanical Engineering, Daido Institute of Technology
Hiroyuki Shiraishi Department of Mechanical Engineering, Daido Institute of Technology

ABSTRACT 
An acoustic hybrid method using discrete vortex method, which is used for an incompressible and high Reynolds 
number flows as a numerical simulation method, has been developed. In the hybrid method, Curle’s equation for sound 
pressure is effective by integrating time differential of pressure on the surface. Calculation results are verified by 
comparing with the results of the experiment, occurring by a rectangular and a triangle columm, and the Finite 
Difference Lattice Boltzmann Method, another generalized numerical analysis in the case of Aeolian Tones. 
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Assessment of translational-rotational nonequilibrium of  
rarefied hydrogen plasma flow 

by 
Yoshiki Takama and Kojiro Suzuki 

ABSTRACT 
In the present work, we focused on translational-rotational nonequilibrium in rarefied hydrogen plasma flow. Hydrogen molecules are 
known as a gas that exhibits strong nonequilibrium. The rotational collision number of hydrogen molecules is reportedly around 200 - 400 
up to 2000 K, whereas the rotational collision number of other molecules such as nitrogen and oxygen molecules is less than 10. Therefore, 
in the case of hydrogen molecules, care must be taken before assuming equilibrium between translational and rotational modes in the 
framework of the two-temperature model. It is important to establish a diagnostic method for the translational-rotational relaxation of 
hydrogen molecules. We presented the method to determine translational and rotational temperatures by emission spectroscopy. The
translational temperature was determined by Balmer H  line profile fitting, taking into account instrumental broadening, Doppler 
broadening, and spin-orbit coupling. Other effects such as Stark effect and Zeeman effect were not dominant in our experimental conditions, 
and were neglected. The rotational temperature was determined by line intensity fitting of the Fulcher-  band of molecular hydrogen. Then, 
we applied this method to our plasma wind tunnel and investigated the translational-rotational nonequilibrium in the hydrogen plasma flow. 
We conducted experiments for two conditions. The results revealed that translational-rotational equilibrium was obtained only in the case 
of higher stagnation pressure. In the other experimental condition, the translational-rotational nonequilibrium was observed. The results 
were reasonably explained by comparing the flow characteristic time with the translational-rotational relaxation time reported in the 
literature. 
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Effect of Bleed Hole Diameter on Hypersonic Aerodynamic Characteristics  
of a Hemisphere Model 

by 
Osamu Imamura,  Rathakrishnan Ethirajan,  Tadaharu Watanuki, and Kojiro Suzuki 

ABSTRACT 
Bleeding blunt nose model is proposed in order to control the aerodynamic characteristics in hypersonic region. The air is bled from 

the top of the model and it exhausts to the base. The increase in the base pressure is expected and, as a result, the reduction of drag force is 
expected. This paper reports the experimental results of hemisphere model with different bleed holes in hypersonic wind tunnel and the 
effect of the bleed hole diameter is discussed. The experiments are performed in a hypersonic wind tunnel, University of Tokyo, in 
Kashiwa. This wind tunnel enables the Mach number 7 flow of 120 mm in diameter for 60 seconds. In this study, the stagnation pressure is 
950kPa, stagnation temperature is around 600K and Reynolds number is 1.6 x 105, respectively. The prototype model is a hemisphere in 40 
mm diameter with a bleeding hole in 5mm and 10mm diameter. From the shadowgraph images, the shock distance becomes shorter with
the increase of the bleed hole diameter and the shock wave shape becomes concave at the center for larger bleed hole diameter. From the 
measurement of balance system, drag force coefficient reduces with the increase in the bleed hole diameter and the maximum reduction of 
drag force coefficient is 10% of that without bleeding. The main reason for the reduction of drag force is estimated to be increase of the 
base pressure from the measurement result of base pressure. The base pressure increases with the increase of the bleed hole diameter. 

[1-4]

[5]

( 147m3)

200mm 120
[6] 60

M p1

p0 18
p0

950kPa T0 600K
M 7.0 7.1

1.6 105
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Table. 1  Flow condition 
p0, kPa T0, K p1, kPa M

Av. 952 600 0.22 7.07 
S.D. 0.9 54 0.01 0.036 

Fig. 1  Overview of UT-Kashiwa Hypersonic Wind Tunnel 
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Fig. 2  A photograph of prototype model 

Fig. 3  Setup of the prototype model with the balance system 

Fig. 4 Typical shadowgraph photographs 
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Table. 2  Measured Base Pressure (unit: kPa) 

Position -10mm +1mm +3mm +7mm 
0.125D model 1.26 0.72 0.26 -- 
0.25D model 7.08 -- -- 1.11 
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Fig. 7  Positions of pressure measurement 

Fig. 8 Estimation of drag force coefficient 

Table. 3  Detail of drag force coefficient reduction 

Position Bleed 
hole

Inner
Corn Thrust Total 

0.125D model -3.1% +2.4% -2.4% -3.1% 
0.25D model -11.4% +9.7% -10.4% -12.1% 

(CaseA) (CaseB)

Fig. 9  Temperature of interior path 
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有限要素法を用いた圧縮粘性流れにおける形状最適化 
中島修治*，川原睦人**

*中央大学大学院 理工学研究科 土木工学専攻
**中央大学 理工学部 土木工学科

 

Shape Optimization in Compressible Viscous Flows Based on the Finite Element 
Method

by 
Shuji Nakajima and Mutsuto Kawahara 

ABSTRACT 
The objective of this paper is to determine the optimal shape of a body - a two-dimensional elliptical cylinder in this study - located in a 
compressible viscous flow governed by the Navier-Stokes equations, such that the fluid force acting on the surface of the body is 
minimized. The optimal state is defined as the state in which the performance function - the integration of the square sum of the fluid 
force on the surface of the body - is minimized due to a reduction in fluid force on the body. A gradient of the performance function is 
computed by using the adjoint variables. The weighted gradient method is used as the minimization algorithm. The volume of the body 
is assumed to be constant. For the discretization of both the state and adjoint equations, the mixed interpolation method based on the 
bubble function interpolation presented previously by the authors is employed. Both the structured mesh around the surface and the 
smoothing procedure are employed for the gradient. As numerical studies, the shape optimization of a body in a uniform flow field is 
carried out. The initial shape of the body is assumed to be an ellipse. Finally, a stable optimal shape determination of a body in a 
compressible viscous flow is obtained by using the presented method. 

１．序論

本研究では，圧縮粘性流れにおける物体の流体力最小

化問題を解くことにより，物体形状の最適化を実施する．

圧縮非粘性流れにおいて，物体の面積が一定を仮定した

場合，物体にかかる圧力が最小となる理論的な最適形状

は無限長さの平板である．前研究において，圧縮非粘性

流れの形状最適化問題は解かれ，数値解析的に平板の形

状が得られた 1)．流体力最小化問題について，圧縮粘性

流れにおける物体形状の最適化を同手法によって行なう．

 本研究では，評価関数は流体力の二乗和の積分で構成

される．評価関数の拘束条件に，状態方程式の圧縮性

Navier-Stokes方程式を用いる．評価関数の勾配は随伴方

程式によって計算され，評価関数を最小にすることによ

り，形状が最適化される．最小化アルゴリズムには，重

み付き勾配法が使われる．また，物体の面積は初期形状

の面積から変化せず，一定として形状更新する．状態方

程式及び随伴方程式の離散化には有限要素法が適用され，

空間方向の離散化として気泡関数要素を用い、時間方向

の離散化に 法を用いる 2)3)．時間項における気泡関数に

基づいた混合補間は，気泡関数の節点値をプログラム上

で保存する必要がなく効率的かつ安定に解くことが可能

である．それゆえ，形状最適化問題を容易に扱うことが

可能である．最適形状は勾配を用いて形状の導出を行な

うため，アルゴリズムにおける重要な過程は，表面座標

に関する評価関数の勾配を計算することである．勾配は

物体表面に面した不均等なメッシュに依存する．その上，

物体表面の節点間隔は形状の更新が進むにつれ，狭くな

る．そのため，物体周りの構造メッシュ及び物体表面に

おける等間隔の節点配置は，スムーズな勾配を得るのに

必要となる．本研究では，リメッシング法に物体表面の

節点間隔を一定とする方法を適用した Delaunay 三角分割

法を用い 4)，スムージング法も同時に導入する 5)．これ

らによって，物体表面に対する勾配の安定な計算が可能

となる．

数値解析例として，一様流に置かれた物体の形状最適

化を実施する．初期形状には楕円を用いる．楕円は物体

の流体力を減少させる形状に更新され，圧縮粘性流れに

おける最終形状が得られる．

２．基礎方程式

基礎方程式として，保存変数による圧縮性 Navier - 
Stokes 方程式を用いる．

     (1)
                    

                          (2)

及び はヤコビ行列であり， の ， ， は密度，

流速，エネルギー密度を示す．本研究では理想気体を

仮定するため，以下の状態方程式を用いる．

                                  (3) 

                                  (4) 

 ここで， は比熱比である．また，粘性係数と温度の関

係式には Sutherland の公式を用いる．

  初期条件には一様流を与え，図１に示す境界 ， ，

は，最適形状問題における解析時間域 において，以

下のように定義する．

                             (5) 

            (6) 
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 ここで， 及び は法線方向の熱流束と静圧である．流

入境界 はリーマンの不変量及び等エントロピー条件に

より，以下のように定義する．

          (7) 

 ここで， 及び ， ， ， は，それぞれ，接線方向

及び法線方向の速度，音速，リーマン不変量，エントロ

ピーである．

I

S

B

S

O

図１解析領域及び境界条件

３．評価関数

流体力最小化問題として，物体表面の流体力を直接的

に用いた評価関数 を最小とする物体形状の座標を求め

る．拘束条件の式(1)を考慮した拡張評価関数 は以下の

式となる．

          (8) 

                                  (9) 

及び ， は，それぞれ，流体力及び目的とす

る流体力，重み定数であり， ， ， は随伴変数であ

る．最適化における必要条件は拡張評価関数 の第一

変分による停留条件

                (10) 

によって得られる．これにより，次の随伴方程式及び

随伴変数に対する境界条件，終端条件が導かれる．随

伴方程式は

       (11) 

であり， 及び ， ，を以下に示す．

  (12) 

      (13) 

 (14) 

(15)

       (16)

                                 (17) 

       (18)

                                   (19) 

ここで， 及び は粘性係数及びプラントル数である．

随伴量の境界条件及び終端条件は
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(20)
である．ここで， は法線方向 における の流束で

あり， ， ， は

(21)

(22)

                   (23) 

である．次の関係式：

   (24) 

を用いて， に関する拡張評価関数 の勾配が以下

の式で表される．

(25)
拡張評価関数 の勾配は，基礎方程式及び随伴方程式

を解くことによって得られる．

４．離散化手法

基礎方程式に対する時間方向の離散化として，陰的

解法である 法を適用する．

     
(26)

ここで， は Adams-bashforth 公式により，線形近似

として得られる状態量である．

空間方向の離散化には，通常の Galerkin 法を適用す

る．補間関数として安定化気泡関数を用い，時間項に

対し混合補間を適用する 2)3)．すなわち，適用される

補間関数は，時間項に一次要素を、その他の項及び重

み関数に気泡関数要素を用いる．気泡関数の安定化パ

ラメータを安定化有限要素法の安定化パラメータ 6)と

等価にすることにより安定化作用を得る．

      (a) 線形要素                  (b)気泡関数要素

図１ 補間要素

５．衝撃波補足項

マッハ数の高い流れの数値的な安定性を確保して解

くために，Tezduyar らの衝撃波捕捉項を導入する 6)7)．

６．リメッシング法及びスムージング法

評価関数の第一変分より，得られた勾配は物体周り

のメッシュの不規則性に依存し，さらに，物体表面の

節点間隔は形状の更新が進むにつれ，狭くなる．その

ため，物体境界上の節点間隔は，リメッシングの過程

で等間隔となるようにし，物体の周囲を構造メッシュ

で分割した後，その外部領域を Delaunay 三角形分割

法により分割する 4)．初期形状の物体面積と更新され

た物体の面積を一定とする条件を付加するために，リ

メッシングは２度行なわれる．

また，数値的な振動のない勾配を得るために，スム

ージング法を導入する 7)．

                   (27) 

ここで， はスムージングにより得られる勾配で

ある．上式の離散化には，Galerkin 法を適用する．

７．最小化手法

本研究では，最小化手法として重み付き勾配法を適

用する．物体の更新座標 が以下の式で得られる．

       (28)

ここで， 及び は繰り返し回数及び重み定数である．

また，計算アルゴリズムは次のようになる．

(1) 初期の物体表面座標を設定する．

(2) 初期の状態量を求める．

(3) 初期の評価関数を求める．

(4) 随伴変数を求める．

(5) スムージングをした勾配を求める．

(6) 表面座標を求める．

(7) もし，物体境界同士が交わって壊れた場合，重みを

として，(6)へ．

その他は(8)へ．

(8) 計算領域をリメッシングする．

(9) 物体面積を一定になるように，表面座標を移動し，流れ

に平行となるように物体の両端を基準に回転移動させる．

(10) 計算領域をリメッシングする．

(11) により，収束判定をする．

もし， ならば，終了

その他は(12)へ．

(12) 状態量を求める．
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(13) 評価関数を求める．

(14) 重み定数を更新する．

もし， ならば，(4)へ，

   その他は， として(6)へ．

   ここで， は物体形状の収束判定基準である．

８．数値解析例

圧縮粘性流れに置かれた物体の流体力最小化問題を

解き，流体力を減少させた物体形状を導出する．本研

究では，抗力の減少について考え， 及び

とし，目的の流体力 をゼロと設定する．

長軸と短軸の比が６対１の楕円を初期形状とする．計

算領域及び境界条件を図２に示す．各計算条件は

及び ， とする．一様流

を 及び ， ， ，

， と設定する．物体周りに

おける初期形状及び最終形状における４種類の有限要

素分割を図３に示す．４種類の有限要素メッシュ(1)
から(4)の初期形状における節点数及び要素数，物体

周りの節点数，物体周りの最小要素幅について表１に

示す．それぞれのメッシュは物体周りに 20 層の構造

メッシュを用い，さらに外側を Delaunay 三角形分割

法により分割する．外側が構造メッシュでなく，

Delaunay 三角形分割法であるため，最終形状の節点数

及び要素数は初期形状のものと異なる．なお，最終形

状の物体周りの節点数及び物体周りの最小要素幅は初

期形状のものと同じである．各パラメータは，

及び ,  ， である．

形状決定は 3000 ステップ順解析を行なった後に，145
ステップの逆解析により行なう．収束判定

とする．

12D

D

12D

4D

4D

u  = 0i

q  = 0n

R  = R
u  =  0
S  = S

2

q  = 0n

   = 01j

u  = 02

q  = 0n

   = 01j

u  = 02

q  = 0n

   = 01j

p  = p00
^

図２ 境界条件及び計算領域

表１ 各メッシュの節点数及び要素数

初期形状       最終形状

(a) メッシュ(1)

初期形状       最終形状

(b) メッシュ(2)

初期形状       最終形状

(c) メッシュ(3)

初期形状       最終形状

(d) メッシュ(4)
図３ 初期形状及び最終形状における物体周りの有

限要素分割

初期形状及び最適化により得られた最終形状の形状

比較を図４に示す．順に，物体形状の全体図，物体前

方及び後方の拡大図を示す．各メッシュを用いたケー

スで，評価関数は一定値に収束した（図５）．メッシ

ュ(4)において評価関数の収束率が悪いのは，初期の

繰り返し計算において，重み が大きく変化したた

め，物体形状の移動量が小さくなったからである．評

価関数の減少率を表１に示す．メッシュ(1)より，物

体回りが細かいメッシュ(2)を用いた場合のほうが評

価関数は，より減少し，左右に伸びた形状となった．

これは，形状決定において，細かな有限要素分割が必

要となることを示す．しかしながら，メッシュ(3)に
関しては，さらに細かいメッシュを用いたが評価関数

は，他と比べて減少率が小さかった．メッシュ(4)で

節点数 要素数
物体周り

の節点数

物体周りの

最小要素幅

メッシュ (1) 17268 34028 256 0.005 

メッシュ (2) 20964 41288 320 0.005 

メッシュ (3) 31824 62628 512 0.005 

メッシュ (4) 22500 44360 320 0.002 
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は物体回りの最小要素幅を変えて形状を導出したがメ

ッシュ(3)同様に，評価関数はメッシュ(1)及びメッシ

ュ(2)のように減少しなかった．これは，より細かい

メッシュを用いることにより，物体周りの流れを正確

に解析できたため，物体周りのせん断応力が強く影響

したと考えられる．この影響に関しては圧力分布図か

ら確認できる．

Initial shape

Fi nal shape using mesh(4)

Fi nal shape using mesh(2)

Final shape using mesh(3)

Fi nal shape using mesh(1)

(a) 全体図

Initial shape

Final shape using mesh(4)

Fi nal shape using mesh(2)

Final shape using mesh(3)

Final shape using mesh(1)

(b) 前方部分の拡大図

Initial shape
Fi nal shape using mesh(4)

Final shape using mesh(2)

Fi nal shape using mesh(3)

Final shape using mesh(1)

(c) 後方部分の拡大図

図４ 最終形状の比較

Iterat ion cycle
0 50 100 150

0.4

0.5

0.6

0.7

0.8

0.9

1

Mesh (2)

Mesh (1)

Mesh (4)

Mesh (3)

図５ 評価関数の比較

表２ 各メッシュにおける評価関数の減少率

物体周り

の節点数

物体周りの

最小要素幅
評価関数

メッシュ (1) 256 0.005 40.55% 

メッシュ (2) 320 0.005 40.52% 

メッシュ (3) 512 0.005 45.55% 

メッシュ (4) 320 0.002 45.48% 

図６に初期形状及び最終形状の圧力分布を示す．全

ての図は 3000 ステップ後の圧力分布図である．圧力

分布図から，流れに圧力振動は発生せず，安定に数値

解析を行なえたことが分かる．初期形状の圧力分布図

においては，同一の初期形状であるにも関わらず，渦

の発生状況が物体の上下面の後方で異なった．この違

いはメッシュ(1)及び(2)と，メッシュ(3)及び(4)におい

て発生した．これは，メッシュの細かさによって捉え

られる現象に違いがあることを示している．前述した

ようにメッシュ(3)及び(4)の方が正確に解析されたと

考えられる．また，得られた最終形状の物体表面から

衝撃波が消えたが，物体後方における渦は完全には消

えなかった．物体後方の渦が完全に消えない傾向は非

圧縮粘性流れにおける形状最適化の結果においても確

認されている 8)．これは，導出された形状が唯一の最

小解ではなく，局所的な最小解に収束した可能性があ

ると考えられる．

９．結論

圧縮粘性流れにおける物体形状の最適化問題において，

評価関数を減少させ，一定値に収束させた形状を導出で

きた．よって，本手法は，圧縮粘性流れにおいて安定に

形状最適化が行なえるといえる．また，物体周りにおけ

る有限要素分割による細かさの違いからは，導出される

形状が異なることを示した．導出された形状は，圧力分

布から局所的最小解である可能性がある．

今後は，大域的最小解となる形状の導出を検討すると

ともに，三次元物体における形状の導出の検討を行う．
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初期形状       最終形状
 (a) メッシュ(１)を用いた場合の圧力分布

初期形状       最終形状
 (b) メッシュ(２)を用いた場合の圧力分布

初期形状       最終形状
 (c) メッシュ(３)を用いた場合の圧力分布

初期形状       最終形状
 (d) メッシュ(４)を用いた場合の圧力分布

図６ 初期形状及び最終形状における圧力分布
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Automatic Grid Generation for a Supersonic Transport Configuration with High-Lift Devices 

Yasunori Nagata Ryoyu Systems Co., Ltd. and Zhong Lei Japan Aerospace Exploration Agency

Key Words : High-lift device, Automatic Grid Generation, CFD 

Abstract 
An automatic grid tool for a supersonic transport configuration with leading- and trailing-edge flaps was developed. It employed
the commercial software Gridgen to modify the shape and grid for different combination of flap deflection angles. With the 
automatic tool, time cost for shape modification and grid generation is dramatically reduced. In this paper, the automatic process
of shape modification and grid generation are described, and examples of the generated grid and computational result are 
presented. 
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CAPAS

Development of CAPAS, Conceptual Design Tool for Supersonic Aircraft 
by 

Yoshikazu Makino(Japan Aerospace Exploration Agency)  
and Takuya Makimoto(Ryoyu systems Co.,Ltd.) 

ABSTRACT 
A new design system called CAPAS(CAD-based Automatic Panel Analysis System) has been developed for design automation in the S-
cube (Silent SuperSonic) program at JAXA. CAPAS has a java-based GUI(Graphical User Interface) for designers to use it easily and
effectively. The system comprises 4 design processes; geometry definition of airplane components, airplane CAD model generation,
aerodynamic analysis, and sonic-boom analysis. The geometries of some airplane components defined by a designer are combined in a full 
airplane configuration automatically by CAD-based program that utilizes the geometry definition API(Application Programming Interface) 
of CATIA® V4/V5. The A502 Panair analysis is executed in this system after setting the analysis parameters such as Mach number or
angles of attacks. The near-field pressure signatures calculated by A502 analysis as well as force data is extrapolated to the ground by the 
Thomas code based on a modified linear theory to estimate the sonic-boom. 
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CAPAS  (CAD-based Automatic Panel Analysis 
System) CAPAS

CAD CATIA®

API JAVA
GUI

3

CAPAS GUI CAPAS
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PANAUTO V4 Solid
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(b)  CFD

(c)
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PANAUTO V4

PANAUTO V5

do j=nint(real(mnwg(i+1))/2.),1,-1 
         coord(1)=xwg(i+1,j,1) 
         coord(2)=ywg(i+1,j,1) 
         coord(3)=zwg(i+1,j,1)     
         call giwpt(mnum,coord,jpt(1),ier,*9999)   CAD
         call gspopo(mnum,jpt(1),xpln,jpl(1),ier,*9999)  
         iedg=0 
         call gscxps(mnum,jpl(1),sbdm,iedg,ncv,jcv,ier,*9999) 
         call gsoicl(mnum,jcv,jpt(2),jpt(3),ier,*9999)  
         nbpt=nnbd(1)+nnbd(2)-1+nnbd(3)-1   
         dist=0. 
         call pbptpart(jcv,jpt(1),jpt(2),nbpt,dist,points)  
         call girmat(mnum,points(nnbd(1)+nnbd(2)-1),lmat,coord,ier,*9999) 

         xconf(i,nconf(i-1)+nint(real(mnwg(i-1))/2.)+nint(real(mnwg(i+1))/2.)-j+1)=coord(1) 
         yconf(i,nconf(i-1)+nint(real(mnwg(i-1))/2.)+nint(real(mnwg(i+1))/2.)-j+1)=coord(2) 
         zconf(i,nconf(i-1)+nint(real(mnwg(i-1))/2.)+nint(real(mnwg(i+1))/2.)-j+1)=coord(3) 

end do 

For i = 0 To (SecNum - 1) 
For j = 0 To (SecPtNum(i) - 1) 
SecPt(i)(j) = HybridShapeFactory.AddNewPointCoord(PtCoord(i)(j, 0), _ 
  PtCoord(i)(j, 1), PtCoord(i)(j, 2)) ( )
SecPt(i)(j).Name = "BSecPt." & i & "." & j   CATIA
Next j 
SecFrame(i) = HybridShapeFactory.AddNewSpline() ( )
SecFrame(i).Name = "BFrame." & i    CATIA
For j = 0 To (SecPtNum(i) - 1) 
SecFrame(i).AddPoint(SecPt(i)(j))    
Next j 
Next i 
        Sur = HybridShapeFactory.AddNewLoft() 
        With Sur 
            .Name = "BodySur"    CATIA
            .Relimitation = 4     
            For i = 0 To (SecNum - 1) 
                    .AddSectionToLoft(SecFrame(i), 1, Nothing) 
            Next i 
        End With 
        HybridBody.AppendHybridShape(Sur)  CATIA
        Part.Update()   CATIA ( )
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Distributed computational environment with grid middleware for CAPAS, 
conceptual design tool for supersonic aircrafts. 

by 
Hideaki Kuraishi (Fujitsu Limited), Yoshikazu Makino, Toshiyuki Iwamiya (Japan Aerospace Exploration Agency) 

Koichiro Suzuki, Francois Burgisser, Yuka Nakagawa (Fujitsu Limited) 

ABSTRACT 
This article describes an application example of grid middleware “SynfiniWay” coupled with “CAPAS”, a conceptual design tool 

for supersonic aircrafts, and the benefit that comes from encapsulation of distributed computational environment, so called, grid computing. 
Adopting grid computing makes it possible for users to join the analysis easily with little awareness of the distributed environment and cut 
chores not directly related to core research work, such as file transfer and IT methodology. At the end of the article, analysis environment 
with optimization tool and future plan to adopt grid environment are introduced. 
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Multidisciplinary Design Exploration of Wing Shape for Silent Supersonic 
Technology Demonstrator (Structure Design). 

by 
Takeshi Takatoya, Toshiyuki Kasahara, Kazuhisa Chiba, Yoshikazu Makino 

ABSTRACT 
For the wing shape design of supersonic technology demonstrator, multidisciplinary design exploration has been performed among 
aerodynamics, structures and sonic-boom noise.  The structure evaluation was focused in this report. Evaluations of the composite structure 
were carried out by using a general finite element code, MSC/NASTRAN for strength, vibration and flutter requirements.  The stacking 
sequences of the composite structures were set the design parameters to be determined for minimization of the structure weight in this 
multi-objective optimization problem. 

 [1]

[2]

Finite Element Method: FEM

13m 7m 3,500kg 1

1.4

1

1.6 16km Cp
0.2 10

58

Euler

CAPAS JAXA

This document is provided by JAXA.



122 宇宙航空研究開発機構特別資料　JAXA-SP-08-009

12
75

[3]
A

B C

2 (a) (c)

50

18 37

2
Cp

CFD
100 20

2,000 Cp
FEM

FORTRAN
FEM

3

3

4

=40%
4

skew angle

Cp

2
G +6G

1.25

8Hz
50Hz

1

This document is provided by JAXA.



123第40回流体力学講演会／航空宇宙数値シミュレ−ション技術シンポジウム2008論文集

 
 
 

 
25,,1

.deg75,60,45,30,15,,

)1(
90///0
90///0
90///0

321

321

333

222

111
















nnn

where
sn

sn

sn







n

+ -
15 75

5
200 8

n 25
(n1, n2, n3)

53=125
(1,1,1) (25,25,25) 125

IM600/PIXA-M 1

Tsai-Wu

5

MSC/NASTRAN 2005R3
1 30 1

0.1mm

MSC/NASTRAN 2005R3 I

0.85, 0.90, 0.95, 
0.98 1.5

6
0.01

290m/s

1)
, "
",2006 6

2) ,"JAXA  -
-,"

,2008 1

1

EL ET LT Ltension

100 GPa 10 GPa 0.1 1.6 g/cm3 500 
MPa 

5

-2.0

-1.5

-1.0

-0.5

0.0

0.5

0 100 200 300 400 500

m/s

D
am

pi
ng

6

1

This document is provided by JAXA.



124 宇宙航空研究開発機構特別資料　JAXA-SP-08-009

高々度気球を用いた予冷ターボジェットエンジン
飛行実証機の空力性能

藤田和央 (宇宙航空研究開発機構), 宮路幸二 (横浜国立大学),
沢井秀次郎, 小林弘明, 坪井伸幸 (宇宙航空研究開発機構)

Aerodynamics of Pre-Cooled Turbojet Engine Demonstrator Using High-Altitude Balloon

Kazuhisa Fujita (JAXA), Koji Miyaji (Yokohana National Univ.),
Shujiro Sawai, Hiroaki Kobayashi, and Nobuyuki Tsuboi (JAXA)

Keywords : Aerodynamics, Supersonic, Demonstrator, Turbojet Engine, High-altitude Balloon

Abstract

The Balloon-based Operation Vehicle (BOV) originally developed for the micro-gravity experiments is mod-
ified as a supersonic flight demonstrator of a sub-scale precooled turbojet engine developed in JAXA. In the
supersonic flight demonstration, the vehicle is raised by a high-altitude balloon up to a 40 km altitude and
dropped to accelerate the vehicle to a supersonic velocity. To extend the flight time for an engine combustion
test in the supersonic environments, the vehicle is redesigned in a wing-body configuration with a main delta
wing and movable vertical and horizontal tail wings so that it can be pulled out above an altitude of 5 km. As
a result, the vehicle is capable of reaching the maximum flight Mach number of 2 with the dynamic pressure
of 25 kPa at an altitude of 17 km, realizing the engine test time longer than 30 sec. The flight demonstration
is currently scheduled in 2009. In this article, an overview of the aerodynamic characteristics of the flight
demonstrator and the flight trajectory plan is presented.

1 はじめに
気球を用いた無重力実験機 (Balloon-based Operation

Vehicle; BOV) は, 比較的安価なコストで高品質の無重
力実験環境を実現することを目的とし, 2004 年度より
開発が進められてきた [1]. これまで 2 度の飛行実験を
行い, 2号機においては 10−4 G以下の無重力環境を 30
秒以上継続することに成功している. 気球を用いた飛行
実証は, ロケット実験と比較して, その打ち上げ環境が
緩やかであること, コストが低く抑えられること, また
比較的容易に (燃料を用いた加速無しに) 超音速環境を
実現できることから,飛行実証環境を提供する高いポテ
ンシャルを有していると言える. このような考えから著
者らは BOVを超音速飛行実証の FTBとして使用する
検討を続けてきた. 一方 JAXA では 10 年以上にわた
る予冷ターボジェットエンジンの開発の歴史があり [2],
技術的には飛行実証を行う段階にあるという考えから,
飛行実証を狙ったサブスケールエンジン (S-engine) の
開発が進められている [3]. これら両者の計画を融合す
る形で, BOV 3 号機では, 機体を S-engine 飛行実証機
として改造し, 飛行実証を行うことを計画している. 現
在, 機体の空力設計をほぼ完了し, 2009 年度初頭の打ち
上げに向けた機体の開発を進めている段階である. 本
稿では, 機体の空力設計の概要と, 初期空力データベー
スの開発, これを用いた軌道解析による設計妥当性の検
証結果について紹介する.

2 設計方針
BOV 3 号機の空力設計を行う上では, 幾つかの基本

的な制約が存在する. もっとも厳しい制約条件は,本機

Fig. 1： Mission scenario of BOV-3 as a S-engine
demonstrator.

が無重力実験機開発の一環として行われていることで
あり, オリジナルの BOV から機体形状の大幅な修正を
行うことができないこと,また可能な限り従来機体のも
のを流用するなどして,開発コストを抑えなければなら
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Fig. 2： Schematic view of BOV-3 as a S-engine demonstrator.

ない点である. その一方で S-engine の飛行実証実験を
行うための必要最低限の飛行環境を提供しなければな
らない. Figure 1 に飛行実証試験におけるミッション
シナリオを示す. 機体は高度 40 km で気球より切り離
されて加速され, S-engine 燃焼試験時間をできるだけ
確保するために pullout マヌーバを実施し, パラシュー
トにより減速されて洋上回収される. 以下, このシナリ
オを実現するための主要設計要求を記す:

1) 機体は無制御 (舵角の制御を行わない場合) でも
安定に飛行しなければならない (絶対安定性).

2) パラシュートは高度 5 km 以高でマッハ数 1 以下
の状態で開傘されなければならない.

3) S-engine は全圧 10 kPa で始動可能とし, 30 秒以
上の燃焼時間を確保しなければならない. ただし,
パラシュート開傘より 10 秒以上前に燃焼を終了
し, 残留高温ガスがパラシュートにダメージをあ
たえないようにすること.

4) 機体の最大飛行マッハ数はできるだけ大きくする
こと (目標値 2).

5) S-engine 燃焼中の機体迎角および横滑り角は最大
で 5°以下とすること.

6) 機体の構造強度の観点から,最大動圧は 80 kPa以
下とし, 機軸方向, 垂直方向の空力荷重による最大
加速度は 3G 以下とすること.

7) パラシュート開傘までの飛行レンジは 20 km 以
下とすること.

8) 舵制御の角速度は 0.2°/秒以下とすること.

これらの要求を実現する機体の空力設計は以下の手
順で進められた. まず従来機の機体 (ノーズコーンを有
する円筒型機体に,可動式の尾翼が取り付けられたもの)
をベースとし, 燃焼試験時間を延長するために (要求 2)
機体を飛行中に pullout させるものとして空力性能を
定義し, これを実現できる機体空力形状を Panel法によ
り推定する (1 次設計). この空力形状に付いて風洞試
験を行って空力係数を割り出し, これを用いて軌道解析
と機体の構造強度評価を行い, 1 次設計の妥当性を検証
する. 次に, 1 次設計の結果に対して必要な修正を加え
2 次設計とし, この空力形状に付いて風洞試験を行って

空力係数を割り出し,これを用いて軌道解析と機体の構
造強度評価を行う. このステップを繰り返すことで,現
行の 4 次設計について, 必要とされる空力性能が (様々
な制約条件の下で) 得られた. 結果として, 可能な限り
開発コストを下げ従来機の構成部品を流用するという
制約の下で, 機体の pullout 性能を増強するための主翼
を付加した翼胴形状の機体を採用した. Figure 2 にそ
の概要を示す. 機体の前長は 4.655 m, 胴体直径 0.556
m, 機体全幅は 2.0 m である.

3 空力データベースの開発
BOV 3 号機の基本空力データベースは上記のように

主として風洞試験により決定された. 試験風洞としては,
JAXA 宇宙科学研究本部の超音速/遷音速風洞,および
JAXA 研究開発本部の超音速風洞を用いた. JAXA 研
究開発本部の超音速風洞に設置された 9/100 スケール
モデルの様子を Fig.3 に示す. 現在の空力データベー
スは設計の妥当性を検証するための基本空力性能を記
述することを目的として開発されているため, 風洞試

Fig. 3： A 9/100-scale wind-tunnel model of BOV
3 attached to the sting in the 2 × 2 m supersonic
wind tunnel at ARD/JAXA.
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Fig. 4： Examples of measured aerodynamic coeffi-
cient; a) longitudinal coefficients for M = 1.8, and
b) transverse coefficients for α = 4.0 deg.

験ではマッハ数 0.6, 0.8, 0.9, 0.95, 1.05, 1.1, 1.3, 1.5,
1.7, 2.0 について, 迎角および横滑り角として −12°
< α, β < 12°の範囲で空力 6 係数を計測した. また水
平尾翼のエレベータ角として, 0, ±2, ±4°のデータを
取得した.
得られた縦/横の空力係数の例をそれぞれ Figs. 4a,

4b に示す. 全体として縦/横の静安定が確保されている
こと, またピッチングモーメント係数が, ほぼエレベー
タ角と線形に変化することが見て取れる. しかしヨー
イングモーメント係数については,マッハ数の増加とと
もに横滑り角 0°回りでの傾きが小さくなり, 安定性が
低下している. このように横の安定性があまり優れな
いのは, 機体の下部に存在するエンジンと, エンジン取
付部の側面投影面積が相対的に大きいためであり,横の
安定性を確保するためには重心位置の厳密な管理が必
要になろうと予想される.

4 機体の飛行運動解析
機体の動的安定性およびミッション要求への完備

性を確認するために, 得られた基礎空力係数を用い,
機体の飛行運動解析を行った. 計算条件として, 切

り離し高度は 40 km とし, エンジン推力は Fx =
max(0.014Ps, 0.020Pd) [N] で近似した. ただし Ps,
Pd はそれぞれ静圧, 動圧 [Pa]である. 機体重量は 590.6
kg とし, 重心周りの慣性能率は Ixx = 44, Iyy = 394,
Izz = 383 kg·m2 である. 尾翼エレベータ角は, 飛行
環境予測値にもとづいて予めプログラムされたオープ
ンループ制御により操作するものとした. Figure 5 に
典型的な舵角制御の場合の飛行姿勢・軌道履歴を示す.
この場合, エンジンは 60 秒から 90 秒まで燃焼させて
いる.
高々度では動圧は非常にちいさいが,それでも機体は空

気力により安定迎角周りに安定性を示している (t < 40).
全域に渡って空力安定が確保されており (ミッション要
求 1), 引き起きしの結果, 機体は最終的にほぼ水平飛行
に入ることが見て取れる. 但しこのケースでは t = 105
辺りで飛行高度が 5 km となるため, 実際はこの時点で
パラシュート開傘により飛行を中断する (要求 2). エン
ジンの始動に必要な全圧 10 kPa は, ほぼ t = 60 で達
成されており, エンジンはここから始動可能である. ま
たパラシュート開傘が t = 105 であることから, エン
ジン停止は t < 95 に行わなければならないが, 結果と
して 60 < t < 95 の間の約 35 秒間燃焼試験時間が確
保できていることが分かる (要求 3). この間, 機体の迎
角はほぼ 5°以下に保持されている (要求 5). また機
体の機軸・垂直方向の空気力は 3G 以下であり, 動圧も
80 kPa 以下となっている (要求 6). 飛行レンジはパラ
シュート開傘時点で 12 km 程度であり, 要求 7 を満足
している. プリセットされた舵角エレベータの角速度は
0.2°/秒以下となっている (要求 8). なおここには示し
ていないが, 最大到達マッハ数は Fig. 6と同等で 2 程
度である (要求 4). 以上, 本ケースでは主要なミッショ
ン要求はすべて満足されているといえる.
機体の安定性解析は, 空力係数誤差, 密度誤差, 横風,

重心オフセット, 初期姿勢誤差など, 様々な分散を考慮
して行われている. その一例として Fig. 6 に示したの
は, 初期姿勢擾乱として横滑り角 1°を持つ場合の飛行
姿勢履歴である. 姿勢の初期擾乱は空力安定性により
充分小さいレベルまで減衰し,飛行安定性が確保されて
いることが見て取れる. なお, 全般に渡って, 迎角など
変化率が不連続となっているのは,空力係数が離散的な
マッハ数でしか定義されておらず,その間は線形補間さ
れていることに起因する. 今後, より現実的な機体の安
定性解析,軌道計画, および制御則を確立するために,現
在, より詳細な空力データベースを開発中である.

5 まとめ
サブスケール予冷ターボジェットエンジン飛行実証機

の空力設計とその検証結果を紹介した. 従来の機体へ
のマイナーチェンジの範囲で行われた現在の機体の空
力設計は, 超音速から遷音速に渡り空力的に安定を確保
するとともに, 引き起こし性能も高く, 主要なミッショ
ン要求を満足することが確認された. 今後, 2009 年春
のフライトに向けて準備をすすめたい.

This document is provided by JAXA.



127第40回流体力学講演会／航空宇宙数値シミュレ−ション技術シンポジウム2008論文集

a)
0 20 40 60 80 100 120

Time, s

0

5000

10000

15000

20000

25000

30000

35000

40000

A
lti

tu
de

,
m

0

2000

4000

6000

8000

10000

12000

14000

F
lig

ht
ra

ng
e,

m

-90

-80

-70

-60

-50

-40

-30

-20

-10

0

F
lig

ht
pa

th
an

gl
e,

de
g

Altitude

W/o engine
combustion

Flight range

Flight path angle

W engine
combustion

b)
0 20 40 60 80 100 120

Time, s

0

10000

20000

30000

40000

50000

60000

70000

80000

90000

D
yn

am
ic

pr
es

su
re

,
P

a

-6.0

-4.0

-2.0

0.0

2.0

4.0

6.0

8.0

10.0

A
ng

le
of

at
ta

ck
an

d
el

ev
at

or
,

de
g

-3.0

-2.5

-2.0

-1.5

-1.0

-0.5

0.0

A
cc

el
er

at
io

n,
G

Normal acceleration

Elevator angle

Dynamic pressure

Y accerelation

Axial accerelation

Solid : w/o engine combustion
Dashed : w engine combustion

Angle of attack

Fig. 5： Evolution of vehicle motion along a typical flight trajectory. Influence of engine combustion from
t = 60 to 90 sec on vehicle stability is inspected.
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Fig. 6： Evolution of vehicle motion along a typical flight trajectory. Influence of initial attitude misalign-
ment on vehicle stability is inspected.
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Acoustic Fields generated by Solid Rockets in Ground Firing Test 

by 
Kota Fukuda, Seiji Tsutsumi, Kozo Fujii, Kyoichi Ui, Tatsuya Ishii, Hideshi Oinuma,  

Junichi Kazawa, and Kenji Minesugi (JAXA) 

ABSTRACT 
In JAXA, Computational Fluid Dynamics (CFD) is applied to examine acoustic field in rocket launching and the data is effectively used to 
design new launchers. Qualitative evaluation and comparison between calculation results and experimental data are necessary for further 
development of the CFD methodology. In this study, measurement of acoustic field is executed in two series of ground firing tests of solid 
rockets. Three types of microphones are used for the tests in order to attain those characteristics and applicability. The comparison shows 
that condenser microphone is the most applicable for a wide range of frequency. The obtained data are used for evaluation of an empirical 
method, NASA SP-8072 and CFD methodology. From the results, it is cleared that the CFD methodology is effective for prediction of 
acoustics from solid rockets. 
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Fig.7 Comparison of SPLs measured at each point  
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Fig.10 Mirror image of kirchhoff surface 

Fig.11 Instantaneous flow patterns (Mach number) 

Fig.12 Instantaneous static pressure distribution 
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Fig.13 Comparison of SPLs measured at each point
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(a) Far field 

(b) Near field 
Fig.14 Directional characteristics of OASPL (40-200[Hz]) 

JAXA NAL-735

NASA SP-8072 CFD
CFD

NASA SP-8072

CFD SP-8072

dB

CFD
SP-8072

JAXA

L/D

CFD NAL-735

SP-8072

[1] Eldred, K. M., Acoustic Loads Generated by the Propulsion 
System, NASA SP-8072, 1971.      

[2] Tsutsumi, S., Takaki, R., Shima, E., Fujii, K., Arita, M.,
Generation and Propagation of Pressure Waves from H-IIA 
Launch Vehicle at Lift-off, 46th AIAA Aerospace Seciences 
Meeting and Exhibit, 2008-390, 2008. 

[3] Kawai, S., Tsutsumi, S., Takaki, R., Fujii, K., Computational 
Aeroacoustic Analysis of Overexpanded Supersonic Jet 
Impingement on a Flat Plate with/without Hole, 5th 
ASME/JSME Joint Fluids Engineering Conference, 
FEDSM2007-37563, 2007.

[4] Tsutsumi, S., Fukuda, K., Takaki, R., Shima, E., Fuji, K., Ui, 
K, Numerical Analysis of Acoustic Environment for 
Designing Launch-Pad of Advanced Solid Rocket, The 26th 
International Symposium on Space Technology and Science, 
2008-g-05, 2008. 

[5] , , , , ,
, , ,

, 40 /
, ,

pp.307-310, 2008. 
[6] Yoerkie, C. A. and Larson, R. S., Prediction of Free-Field 

Noise Levels from Pole Microphone Measurements, AIAA 
6th aeroacoustics conference, AIAA-80-1058, 1980.  

[7] Temkin, S. and Dobbins, R. A., Attenuation and Dispersion of 
Sound by Particulate-Relaxation Process, J. of the Acoustical 
Society of America, Vol.40, No.2, pp.317-324, 1966.   

20 40 60 80120

130

140

150

160
:  1st
:  2nd
: CFD (mirror image)
: CFD
: SP8072, model1
: SP8072, model2

O
A

SP
L

 [
dB

]

Angle from jet axis [deg]

20 40 60 80120

130

140

150

160
:  2nd
: CFD (mirror image)
: CFD
: SP-8072, model1
: SP-8072, model2

O
A

SP
L

 [
dB

]

Angle from jet axis [deg]

This document is provided by JAXA.



134 宇宙航空研究開発機構特別資料　JAXA-SP-08-009

NACA0012

( ), , ( ), ( ), ( )

Violation Mechanism of Kutta Condition for Low Reynolds Number Flows 
around Two-dimensional NACA0012 Aerofoil

by 

Koichi Yonemoto (Kyushu Institute of Technology), Keiichiro Takato, Hiroshi Ochi (Nishi-Nippon Institute of 

Technology), Satoshi Fujie (Mitsubishi Heavy Industries, Ltd.), and Takaya Sato (Kyushu Institute of Technology) 

Abstract
Direct Numerical Simulation is applied to simulate two dimensional low Reynolds number flows around NACA0012 
aerofoil. The calculation results show negative lift curve slope and the existence of the reverse flow around the trailing 
edge at low angle of attack. This paper discusses the flow mechanism of negative lift curve slope phenomena from the 
view point of “Kutta condition violation”.
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(a) Re=1.0×104, =0.7[deg.], 100C

(b) Re=3.0×104, =0.7[deg.], 100C

(c) Re=5.0×104, =0.7[deg.], 100C
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(d) Re=7.0×104, =0.7[deg.], 100C 

(d) Re=1.0×105, =0.7[deg.], 100C 
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Non-linear Aerodynamic Characteristics of Three Dimensional Wings  
at Large Range of Reynolds Numbers 

by 

Koichi Yonemoto  Hiroshi Ochi  Keiichiro Takato  Kazuki Wada  and Takaya Sato

Abstract

Aerodynamic characteristics of three dimensional wings for a wide range of Reynolds number from 104 to 106 have been studied 
using variable-pressure wind tunnels  Rectangular wing and the delta wing with NACA0012 and flat plate cross sections were tested
The wind tunnel tests show that the aerodynamic characteristics for all the wings are almost linear at high Reynolds numbers up to the 
angle-of-attack of stall  The aerodynamic non-linearity appears significantly as the Reynolds number decreases especially for the 
thick wing that have NACA0012 cross section  But the wings that have flat plate wing sections do not have such an aerodynamic 
non-linearity even at low Reynolds numbers

Re

Re

Re

Fig 2

(a) Small variable-pressure wind 
tunnel

(b) High Reynolds number 
transonic wind tunnel 

Fig 2  Wind tunnels 
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Airfoil(1) (3)               Airfoil(2) (4)

Fig  3 Wing models of rectangular plan form (unit: mm) 

Airfoil(5)                Airfoil(6)

Airfoil(7)          Airfoil(8)       Airfoil(9)

Fig 4  Wing models of delta plan form (unit: mm) 

Table 1 Wing models 

Name Cross section Aspect Ratio (AR) 
Airfoil(1) NACA0012 (A2017) 
Airfoil(2) Flat plate (t=2mm) 
Airfoil(3) NACA0012 (S45C) 
Airfoil(4) Flat plate (t=6mm) 

6

Airfoil(5) NACA0012 
Airfoil(6) Flat plate (t=6mm) 

2

Airfoil(7) Circular (11%thickness) 
Airfoil(8) Flat plate (t=2mm) 

1 87 

Airfoil(9) Flat plate (t=6mm) 1 

CL CD CMc/4

Airfoil(1) Fig.5 Fig.6
Fig.7 Fig.8,

Fig.9,
Fig.10, Fig.11
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Airfoil(9): Delta wing of flat plate 

Fig 5 Lift characteristics 
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Fig 6 Drag Characteristics 
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Fig 7 Pitchin  moment characteristics  
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Fig 8 Neutral point characteristics  
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Fig.9 Lift to Drag characteristics 
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Fig.10 Parasite Drag characteristics 

0

0.1

0.2

0.3

0.4

0.5

0.6

0.7

0.8

0.9

Reynolds number

In
du

ce
d 

dr
ag

 C
oe

ff
ic

ie
nt

:K

Airfoil(1)
Airfoil(2)
Airfoil(3)
Airfoil(4)

0

0.2

0.4

0.6

0.8

1

1.2

1.4

10000 100000 1000000 10000000
Reynolds number

In
du

ce
d 

dr
ag

 C
oe

ff
ic

ie
nt

:K

Airfoil(5)
Airfoil(6)
Airfoil(7)
Airfoil(8)
Airfoil(9)

Fig.11 Induced Drag characteristics 

This document is provided by JAXA.



146 宇宙航空研究開発機構特別資料　JAXA-SP-08-009

Computations and Experiments on Sloshing in Equilateral-Polygonal- 
by 

Masanao Gomon, Hirochika Tanigawa, Jiro Funaki, and Katsuya Hirata 

ABSTRACT 
This study reports the vertical sloshing, that is, the liquid surface motion in container oscillating in the vertical direction, concerning various 
equilateral-polygonal-section containers: namely, octagonal, heptagonal, hexagonal, pentagonal, square and trianglar containers together 
with a circular container, in order to generalise their sloshing modes.  As a result, the authors classify the sloshing modes based on the 
circular-container sloshing modes.  The stability diagrams for all the polygonal-section containers are investigated by both experiments and 
computations.  The present computation is based on the discrete singularity method.  Furthermore, it is found that the equivalent diameter 
de1 based on the hydraulic mean depth is the most adequate as a characteristic length scale to classify all the sloshing modes.  The authors 
show an unified formula to predict the eigen frequencies, using the proposed modal classification and de1.
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Fig.4 Degeneration-family members of c-mode (1,1; k)
(heptagonal-section container). 
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タンブリング平板の自由落下実験 

川口大輔，山内一樹，舟木治郎，平田勝哉 

同志社大学，理工学部

Free-Fall Experiments on a Tumbling Plate 
by

Daisuke Kawaguchi, Kazuki Ymauchi , Jiro Funaki and Katsuya Hirata

ABSTRACT

In this study, we deal with the tumbling, which is a rotating motion with the axis perpendicular to the falling direction. Our
purpose is to reveal the fundamental aerodynamic characteristics of the tumbling, experimentally. As the test plate, we consider
a prism with a rectangular cross section with a depth-to-width ratio  of 0.3. As a result, the reduced terminal rotating rate *,
the lift coefficient CL, the drag coefficient CD and the lift-to-drag ratio CL/CD are independent of the aspect ratio AR, when AR is
greater than 10. As the inertia moment ratio I* increases from zero to 50, *, CL and CD increase. However, *, CL and CD

become almost constant, if I* is greater than 50. We propose the empirical formulae to predict them.

１．はじめに 

我々は，日常，木の葉や薄い紙片が空気中を回転しな

がら落下するのを，よく目にする．物体は流体中を落下

する際に様々な運動をするが，この例のように，内部動

力源を持たない物体が流体力の作用により持続回転す

ることを，オートローテーションと呼ぶ．

オートローテーションには様々なものが知られてい

るが例えば(1), (2)，本研究では，落下方向と回転軸が垂直で

あるタンブリングを取り扱う．タンブリングは，木の葉

や薄い紙片の落下運動についての純粋な学問的関心事

としてのみでなく，落下したロケット破片の飛散範囲の

予測など，航空宇宙工学や弾道学において重要な現象で

あり，その現象の解明は工学的にも有益である．

これまで，タンブリングに関するいくつかの研究が行

われてきた．しかし，未だに，終端状態でのタンブリン

グ回転数や空気力学特性のような最も基本的物理量と，

支配パラメータとの間の関係すら，充分に明らかにされ

ていない（後に示す様に，過去の経験式は，小さいAR

の結果に基づいて近似されており，本来2次元現象であ

るタンブリングに対する，致命的欠点を内包している．

さらに，多くの過去の研究は，力学状態の規定にあいま

いな部分を残している）．基本的物理量の内でも，特に

タンブリング回転数は，周辺の流れ場や空気力に大きな

影響を及ぼすが，終端状態でのタンブリング回転数を求

めることは，風洞実験（支持方法等の為）や数値計算（剥

離流による強非線形性や流れの3次元性等の為）では，

難しい．

そこで，本研究では，系統立てて規定した力学状態の

もと，空気中で自由落下実験を実施し，終端状態におけ

るタンブリング平板の回転数や空力特性を測定する．そ

して，それらへの各種無次元パラメータ個々の影響を独

立して明らかにする．さらに，水中での自由落下実験に

より，運動の詳細を調べる．

２．装置および方法 

２１．実験装置   

空気中実験での装置の概略を図1に，水中実験での装

置の概略を図2に示す．空気中実験では，平板を，地上

約7mの高さから，初期回転を与えて落下させる．平板

落下軌道付近は極力外乱を避けた状態にし，同期を取っ

た2台のハイスピードカメラ(2000 frames/s)によってス

テレオ撮影を行う．水中実験では，水深約7.5 × 10-1mの

水槽へ平板を自由落下させる．実験ごとに充分な時間を

とり，水槽内の外乱が減衰した状態で，同期した3台の

ハイスピードカメラ(500 frames/s)によってステレオ撮

影を行う．平板の並進速度U およびL，Dの測定は，平

板側面の中心に設けたマーカの移動距離を画像解析す

ることにより求める．平板回転数nの測定は，平板側面

の中心線上に設けた2点のマーカを測定することにより

求める．
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Fig. 1 Experimental apparatus in air.
 

 

 

This document is provided by JAXA.



152 宇宙航空研究開発機構特別資料　JAXA-SP-08-009 

２２．座標系   

図３に，座標系を示す．水平かつタンブリング軸直角

方向をx軸，鉛直方向をy軸，水平かつタンブリング軸平

行方向をz軸とする．

3次元ステレオ撮影を行う際に，カメラの焦点は，予

想される平板落下軌道近くに固定する．撮影領域は，終

端状態が研究対象であるので，なるべく下方が望ましい

が，地面効果の影響を避ける為，地表面近くは避ける．

落下前，軌道付近に3次元位置決定の為の透明アクリル

製立方体を設置し，キャリブレーションを実施する．

  

２３．パラメータ 

支配パラメータには形状パラメータと力学パラメー

タとがあるが，まず，形状パラメータを示す．形状パラ

メータは，縦横比とアスペクト比ARとする．定義を以

下に示す．

,
w

d
 (1)

.
w

l
AR  (2)

 支配パラメータの内，力学パラメータは，本現象を規

定する為に，２つ必要である．慣例的に，この２つの力

学パラメータは，慣性モーメント比I*とレイノルズ数Re

とすることが多い（例えばSmith(3)）．I*とReの定義は，

以下の通りである．

,32
4

*

lw

I
I

f
 (3)


wU

Re  .     (4)

ここに，Iは平板慣性モーメントであり，

.
12

)( 22 dwwdl
I s 

 (5)

fは流体密度，sは平板素材密度，Uは平板平進速度，

は動粘度，lは平板スパン長，dは平板厚さ，そしてwは

平板幅である．

我々は，Reの代わりに，別のレイノルズ数Re(V)を考

えることもできる．Re(V)の定義を，以下に与える．


Vw

VRe )( .     (6)

ここに，Vは理論終端速度（Andersen et al.(4)より），

wgV 







 12

f

s

 , (7)

である．gは重力加速度である．

また，以下の無次元量を考える．

.
3


gw

C  (8)

Cは，力学的には(慣性力×重力)1/2の粘性力との比に対

応し，実験では支配パラメータを完全にコントロールす

ることを容易にする，そして，本実験を通して，Cを一

定値(2.57  104)と考え，他の力学パラメータの影響のみ

を考える．

 ２つの力学パラメータのもう１つには，I*あるいは

Re(V)を選ぶ．なお，CとI*，そしてRe(V)の関係は，以下

に与えられる．

.1
8

32)(
3

*

















 I

C

VRe

(9)
本論で考える従属パラメータは，終端状態での，平板

のタンブリング回転数nと平板の空力特性（揚力Lと抗力

D）である．それらはそれぞれ，無次元回転数*，揚力

係数CL，抗力係数CDとして，以下のように定義する．

.


 
U

nw     (10)

.

2
1 2wlU

L
CL






(11)

.

2
1 2 wlU

D
CD






(12)

*は，定義式(10)からも分かる様に，終端平板速度比

に該当する．以上の３つに加えて，重要な空力特性とし

て，揚抗比CL/CDも考える．
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and acting forces.
３．結果と考察 

３１．アスペクト比ARの影響   

本研究では，AR = 2 20の範囲での*とCL, CD, CL/CD

への影響を調べる．図４にI* = 7.73と24.4の条件下での

*のARの影響を示す．Re(V) = 2.83  103，5.08  103であ

り，結果として，Re = 2.0  103 – 3.5  103が検査対象と

なる．

 図４より，I* = 7.73，24.4とも，データのばらつきはあ

るが，同じ傾向を示す．すなわち，ARが約10までは，

ARの増加に伴い，*が増加する．ARが約10以上であれ

ば，*はほぼ一定値を示し，ほとんどARの影響を受け

ない．また，*へのI*の影響が大きいことも分かる．AR

 10であれば，*へのARへの影響は小さい，またこの傾

向はCL, CD, CL/CDでも見られた．よって，以降は，AR = 10
の平板での結果のみを考える．

更に，図４には，他の研究者の結果も示している．AR

の増加につれて*が増加する傾向こそ一致するが，

Iversen(5)の経験公式ですら，定量的に満足できる精度は

得られていないことが分かる．

３２．慣性モーメント比I*の影響   

本研究では，100 – 102オーダーのI*を対象として，I*が

*，CL，CD，CL/CDへ与える影響を調べる．すなわち，

図５には，I* = 3.3 – 141の範囲で，I*が*とCL，CD，CL/CD

へ与える影響を示す．なお，鎖線は図中に記す近似式に

対応している．

図５より，データのばらつきはあるが，I*  50では，

I*が増加すれば*も増加することが分かる．I*  50では，

*は，I*によらずほぼ一定値をとり，0.4 – 0.6間にばら

つく．なお，参考のため，図中にIversen(5)の経験公式の

値を示している．彼の結論とは異なり，I*  10では，I*の

*への影響もまだ大きい．更に，彼の経験式の値も，今

回の結果とは，大きく異なる．

また，CL，CD，CL/CDについても，I*  50においてほ

ぼ一定値を取る傾向が見られた．
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Fig. 4 Reduced rotating rate * of a tumbling plate versus aspect
ratio AR at depth-to-width ratio = 0.3, C = 3.86  102.

○，I* = 7.73, Re(V) = 2.83  103 (Re = 1.97  103 – 2.65 103);

●，I* = 24.4, Re(V) = 3.10  103 (Re = 2.61  103 – 3.45 103).
３３．レイノルズ数Re(V)の影響 

 前節で，我々は，２つの支配力学パラメータとしてI*と

Cを考え，Cを一定とした条件下で，緒従属パラメータ

へのI*の影響を調べてきた．その結果，*やCL, CDは，

I*のごく簡単な経験式により，充分な近似を得られるこ

とが分かった．

 一方，支配パラメータの選択には任意性があり，他の

物理量を試みることは，意義がある．ここでは，I*の代

わりに，Re(V)を１つのパラメータに選択することを考

える．ここで補足すると，本研究では，Cを一定として

いるので，多少のばらつきはあるが，ReとRe(V)の関係

は，ほぼ一意に決まる（図６を参照）．

図７–１０には，Re(V) = 1.79  103 – 1.23  104の範囲で，

Re(V)が*とCL, CD, CL/CDへ与える影響を，それぞれ示す．

図７–９より，Re(V)  7  103で，Re(V)の増加につれて，

*, CL, CDは増加することが分かる．Re(V)  7  103では，

*, CL, CDとも，ほぼ一定値となる．ただし，データの

ばらつきに関しては，*が顕著である．また，図１０に

は，CL/CDへのRe(V)の影響を示すが，図８と図９の結果

に対応し，Re(V)によらず，およそCL/CD  1となる．
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Fig. 5 Reduced rotating rate * of a tumbling plate versus 
inertia-moment ratio I*, for several values of Reynolds 
number Re at depth-to-width ratio  = 0.3, aspect ratio  
AR = 10, C = 3.86  102, Re = 1.77  103 – 6.37  103.
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Fig. 6  Reynolds number Re versus Reynolds number Re(V)
based on a theoretical descent velocity V, for several values
of inertia-moment ratio I* at depth-to-width ratio  = 0.3,
aspect ratio AR = 10, C = 3.86  102.
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 なお，図７–９には，それぞれ，鎖線で，近似式を描

いている．図５同様，近似式は，非常に単純であるにも

関わらず，よい近似を与えていることが分かる．さらに，

図７–９には，それぞれ点線で，I*による近似式も描いて

いる．図７では，鎖線の方が，近似がより良好に見え，

図８と図９では，点線の方がより良好に見える．よって，

この結果からは，*の予測にはRe(V)の使用が，CLとCDの

予測にはI*の使用が，より適していると思われる．

 最後に，Reの代わりにRe(V)を用いることにより喪失

する情報を考える．ReとRe(V)との関係は，概ね一意で

ある（図６を参照）．また，Re(V)効果を考えた時の，

CLとCDのデータのばらつきは小さい（図８と図９を参

照）．一方，*は，同じRe(V)に対してデータのばらつ

きが大きく（図７を参照），情報喪失はもっとも顕著と

なる．図１１には，Reに対する*を示す．結果は，図５

中あるいは図７中の近似式（図中，点線で示す）と概ね

一致する．しかし，各I*に注目すると，データは，近似

式の周りに，不規則に分布するのではなく，かなり規則

的に，１つの曲線上に落ちる．すなわち，I*が一定の条

件下では，*はReの増加につれて減少する．

結果から言うと，各I*のデータが，同一曲線上に落ち

る事実は，CLが*に強く影響を受けていることを反映し

ていると思われる．今，自由落下平板の力のつり合いを

考えると，

 222 wgDL s (13)

であるが，Magnus効果を想定し，

.2nwUL s   (14)

また，
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Fig. 7 Reduced rotating rate * of a tumbling plate
versus Reynolds number Re(V) based on a theoretical
descent velocity V, for several values of inertia-moment
ratio I* at depth-to-width ratio  = 0.3, aspect ratio AR =
10, C = 3.86  102.

.
2
1 2wlUD f   (15)

(13) – (15)式より，適当な無次元化を経て，  

B
Re

I
A 

4

2*

 (16)

を得る．A, Bを実験値より与えて，描写したものが図中

の鎖線であり，それらと実験値はよい対応を示す．

 もっとも，*のばらつき，条件が終端状態であるにも

関わらず，データがばらつくことを反映している．

Andersen et al.(4)は，終端状態は，初期条件の影響を強

く受けると報告している．本実験は，彼らと比べ，I*，

Reともにかなり大きいので，彼らの報告に対応するかど

うかは断言できないが，先に述べた様に，示した全ての

データは，充分な終端状態にあることが確認できたもの

のみである．
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Fig. 8  Lift coefficient CL versus Reynolds number Re(V)
based on a theoretical descent velocity V, for several values
of inertia-moment ratio I* at depth-to-width ratio  = 0.3,
aspect ratio AR = 10, C = 3.86  102.
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Fig. 9  Drag coefficient CD versus Reynolds number Re(V)
based on a theoretical descent velocity V, for several values
of inertia-moment ratio I* at depth-to-width ratio  = 0.3,
aspect ratio AR = 10, C = 3.86  102.
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４．タンブリングの卓越周期 

 図12と13に，水中を自由落下タンブリングするI*= 2.5
と0.75の平板の約3回転分の角速度変動の結果を，それ

ぞれ示す．いずれの図も，縦軸は角速度を平均角速度

ave.で無次元化した値であり，横軸は時間tを回転数nで

無次元化した値である．なお，本節の水中実験では，C = 
8.86 × 103である．

まず，図12では，180（半回転すなわちtn = 0.5）の周

期性が卓越する典型的なタンブリングを，確認できる．

すなわち，平板が3回転する間に，6回の明瞭な周期変動

が現れる．しかし，図をよく見ると，180周期の卓越成

分の他に360（一回転すなわちtn = 1）周期の成分も見ら

れる．

 この360の周期性は，図13では，更に顕著になる．

他の実験からは，I*が減少すると，たとえReが大きくて

も，半回転で1変動の周期性（180の周期性）の他に，1
回転で1変動の周期性（360の周期性）の卓越成分も顕

著になることも観察した．図14には，図13と同条件下で

の平板の軌道と姿勢を共に示しているが，2つの卓越周

期成分は，軌跡からも認められる．

Smith(3)はタンブリング回転の1周期が180と述べてお

り，その後の研究者の解釈も同一である．これはタンブ

リング平板が対称断面形状であることを考えると自然

に思われる．しかし，図13に示す様に，1周期が360の
現象が卓越することもある（例えば，Andersen et al.(4)）．

著者らは風洞実験においてもこのことを観察している．

そこでは，Reが大きくても，I*が小さければ，360周期

の現象が卓越しがちな傾向を示すので，カオスに見られ

る周期倍化との単純な同一視は難しいかもしれない．
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Fig. 10  Lift-to-drag ratio CL/CD versus Reynolds number 
Re(V) based on a theoretical descent velocity V, for several 
values of inertia-moment ratio I* at depth-to-width ratio  = 
0.3, aspect ratio AR = 10, C = 3.86  102.

５．おわりに  

空気中でタンブリング平板の自由落下実験を行った．

実験条件は， = 0.3，AR = 2 – 20， I* = 3.3 – 141である．

実験を通してC = 3.86  102と一定にして，他の支配パラ

メータの純粋な影響を調べた．結果を以下にまとめる．

(1) AR  10であれば，*, CL, CD, CL/CDへのARの影響は

小さい．

(2) I*  50以上であれば，*, CL, CD, CL/CDへのIの影響

は小さい．

(3) Re(V)  7  103であれば，*, CL, CD, CL/CDへのRe(V)
の影響は小さい．

(4) *, CL, CD, CL/CDの経験式を提案した．

(5) Reの代わりにRe(V)を考えることにより喪失する情

報については，LがMagnus効果にほぼ支配されてい

ると見なし，説明できることを示した．

以上の結果は，実験では，２つの支配力学パラメータ

は完全にコントロールされており，今回調べたパラメー

タ範囲内では，得られた結論の信頼性は高い．一方で，

Cの影響を明らかにするなど，試験範囲を広げることに

より，過去の研究結果との整合性や，より広いパラメー

タ範囲での精度の高いタンブリング予測などが期待で

きよう．
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Fig. 11 Reduced rotating rate * of a tumbling plate versus
Reynolds number Re, for several values of inertia-moment
ratio I* at depth-to-width ratio  = 0.3, aspect ratio AR = 10. 
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Side Jets Generated at the Near Field of Round Helium Gas Jets
by 

Akinori MURAMATSU, Mirko GAMBA, and Noel T. CLEMENS 

ABSTRACT 
Side jets, which are radial ejections of jet fluid, are formed in the near field of low-density jets, such as helium gas and hot air jets. Side jets 
enhance the mixing of fluids between the jet and the ambient fluid in the vicinity of the nozzle exit. It is essential to understand the 
formation mechanism of side jets in order to take advantage of side jets and control the enhanced mixing of a jet. Side jets in round helium 
gas jets were investigated using planar laser Mie scattering (PLMS) imaging, particle image velocimetry (PIV) and hot-film anemometry. It 
was found that the number and ejection directions of the side jets vary with Reynolds number.  Regions of large curvature at the contour of 
the jet column become the initiation points of the side jets. The velocity in the potential core fluctuates periodically. The movement of the 
high-speed fluid lump in the jet column is related to the formation of side jets. The side jet is not ejected uniformly; rather, it is discharged 
strongly in the braid region. The power spectra of the centerline velocity fluctuation show a complex system of subharmonic and
superharmonic of a fundamental component. 
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Aerodynamic characteristics of airfoils have been researched in higher Reynolds-number ranges more than 10P

6
P, in a historic context closely 

related with airplanes’ developments in the last century. So, in the present study, we investigate such basic airfoils as a NACA0015, a flat 
plate and the flat plates with modified fore- or after-faces in a Reynolds-number range of 10P
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Simulation Study of Formation Flight of Air Vehicles Based on the 
Collective Motion of Organisms 

by 
Yoshinobu Inada (JAXA), Hiroaki Tokita, Masanao Futakami, Kazuma Horie,                             

Hideaki Takanobu (Kogakuin University) 

ABSTRACT 
Unmanned air vehicle (UAV) is a probable tool for disaster monitoring or meteorological observation, etc. This study 

focuses on the formation flight control of multiple micro air vehicles (MAV) as a kind of UAV operation, and proposes a simple 
rule-based control model by referring to the collective motion of organisms. Some kinds of organisms, such as bird or fish, make
an aggregation for achieving high protection and foraging abilities. Their collective motion is realized by simple interaction 
rules among individuals, such as “approach”, “parallel orientation”, and “repulsion” rules. Referring to these simple rules, MAV
formation flight control model is developed, where each MAV has a reaction field around it and choose one of the motions from 
“approach”, “parallel orientation”, “repulsion”, and “search” according to the position of its neighbors in the reaction field.
Three dimensional equation of motion is incorporated to describe the motion of MAV. As a result, formation flight with 
numbers of MAVs is realized and various motion controls are examined by altering mutual interaction parameters. In moving 
direction control, part of controlled-members in a formation can navigate non-controlled remainders. In 3-dimensional shape 
control, the shape of interaction field has a strong correlation with the shape of formation, providing a simple and effective 
method for controlling the formation shape. Thus, the applicability of simple rule-based control for MAV formation flight is 
demonstrated.
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(Micro Air Vehicle= MAV; Fig. 1 )
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Fig. 2 Two-dimensional interaction field model 
Fig. 1 Example of MAV (body length=24.8cm, 

weight=105g, developed at Notre Dame University, USA)
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Fig. 8 Simulation results for different numbers of 
interacting neighbors (Nb,max).  

(a) N = 2 

(b) N = 10 

(c) N = 50 

Fig. 7 Simulation results for formation flight with 
different numbers of MAVs (N)
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JAXA

Overview of the JAXA Supercomputer System 
by 

Yuichi Matsuo 

ABSTRACT 
The installation of JAXA’s new supercomputer system called JAXA Supercomputer System (JSS) has been launched. JSS has the 
computing performance of scalar 135TF and vector 4.8TF, and the memory size of scalar 100TB and vector 3TB. It also has a large storage 
system with 1PB disk and 10PB tape. Service by JSS has partly been started at April 2008 and the full service is scheduled at April 2009. It 
is strongly expected that JSS will widely be used for the space development and the aeronautical and academic research throughout the 
JAXA’s 2nd midrange plan. In this paper, background and basic requirements of the JSS are first described. Next, images and specifications
which the system should have are discussed from the various viewpoints, and finally the system overview and the features are shown.

JAXA 3
3

JAXA

2008 4 JAXA

JAXA
3 One-JAXA

JAXA

JAXA

JAXA

5 2008 2013
HIIA

HTV

JAXA 2

JAXA

10

JAXA

NEDO

JAXA

10
MDO

JAXA
10 20

This document is provided by JAXA.



176 宇宙航空研究開発機構特別資料　JAXA-SP-08-009

2

LES

4

JAXA

JAXA 5 2
2008-2013

JAXA

4

3.1

2

JAXA
JAXA

JAXA
1
2
3

3

Capacity

Capability

a)
b)
c)

JAXA 1
CPU

FFT

TFLOPS

1 JAXA

2 JAXA

(a) 1 1 (b) 1

(c) MPI

(d) XPF

This document is provided by JAXA.



177第40回流体力学講演会／航空宇宙数値シミュレ−ション技術シンポジウム2008論文集

 JAXA

i)
ii) OpenMP)
iii) MPI
iv) XPF
v)
vi)

2

2002 10 2007 10 3
4 50 150

5 MPI XPF

1 2005/2 2008/3

159 1.000
25 0.157

134 0.843
XPF 49 0.308
MPI 101 0.635

80 0.503
OpenMP 37 0.237

49 0.308
8 0.050

77 0.484

2

1 2

XPF 39 0.348 0.245
XPF OMP 6 0.054 0.038
XPF OMP 20 0.179 0.126
XPF 47 0.420 0.296
MPI 30 0.211 0.189
MPI OMP 5 0.035 0.031
MPI OMP 10 0.070 0.063
MPI 97 0.683 0.610

38 0.186 0.239
OMP 12 0.059 0.075

OMP 10 0.049 0.063
144 0.706 0.906

(a)

(b)
3

(a)

(b)
4

129-

65-128

33-64

17-32

9-16

5-8

2-4

1

129-
65-128
33-64
17-32
9-16
5-8
2-4
1

17-
15-16
13-14
11-12
9-10
7-8
6
5
4
3
2
1

17-
15-16
13-14
11-12
9-10
7-8
6
5
4
3
2
1

This document is provided by JAXA.



178 宇宙航空研究開発機構特別資料　JAXA-SP-08-009

2
MPI XPF XPFortran

Fortran 5
MPI

XPF
1

2 2005 2 2008 3

2 1=
/ 2= /

1 8 MPI
6 5

2

1

A)
B)
C)

MPI

OpenMP XPF

OpenMP
False Sharing

XPF

1
XPF 1

XPF

vi)

JAXA

1) JAXA

FalseSharing1

2)

3) XPF
MPI

4)

                                                                
1 CPU

3.2

1)
2)
3)
4)
5)
6)

1) 2
3

3 2005 11
Top5002

1)

10
100 100

JAXA JSS

3

System  name Linpack
GFLOPS

Power
kW 

MFLOPS/
W

Top500
Rank

BlueGene/L 367,000 2,500 146.8 1 
ASC Purple 77,824 7,600 10.24 3 
Columbia 60,960 3,400 17.93 4 
Earth Simulator 40,960 11,900 3.44 7 
MareNostrum 42,144 1,071 39.35 8 
Jaruar XT3 24,960 1,331 28.75 10 
ASC Q 20,480 10,200 2.01 18 
ASC White 12,288 2,040 6.02 47 
CeNSS 5,408 600 9.01 - 
JSS 120,000 1,500 - 2,000 60-80 - 

JAXA
JAXA

OS

3.3

                                                                
2 http://www.top500.org 

This document is provided by JAXA.



179第40回流体力学講演会／航空宇宙数値シミュレ−ション技術シンポジウム2008論文集

SMP

1) CPU 2010
Moore 5 10

2) CPU DRAM
48%/

3) CPU

4)

5)

IBM BlueGene

2

3.4
JAXA

HPC
JAXA

JAXA
JAXA

JAXA

4.1 CPU
JAXA

CPU
SMP

CPU

False Sharing

4.2 

RAM /  = 1 
OS

RAM =0.6 0.8
10GB

PC
B/F =1

B/F  Byte/Flop (FLOPS) 
GB/s

100GB

4.3

1/3 1/20
1/4

1/4

4.4
OS

OS

PC PC

4.5

3

4.6

IO IO

HSM

This document is provided by JAXA.



180 宇宙航空研究開発機構特別資料　JAXA-SP-08-009

JAXA JSS JAXA Supercomputer 
System 3

1
FX1

120TFLOPS 94TB
M 15TFLOPS

6TB P
120TFLOPS 3,008 15TFLOPS

384
2.5GHz4 SPARC64 VII 1

40GFLOPS 32GB 40GB/
DDR(Double Data Rate) 

InfiniBand

1PB 10PB
25GB/

HSM
A 1TB
SPARC Enterprise M9000

V NEC SX-9
SX-9 3 16CPU/

4.8TFLOPS 3TB IXS
SX-9 20TB

1PB

VPN
LAN

JAXA
15

25 20

B/F =1

V
A

JAXA
2008 4

A

7
2008

384

                                                                
3 JAXA JSS1

V SX-9 3

2009 4

6 JAXA

7 JAXA

JAXA

JAXA JAXA

M
MPP V

JAXA

2008

1) Sharma, S., Hsu C.-H., and Feng, W.-c., “Making a Case for 
a Green500 List,” IPDPS 2006. 

This document is provided by JAXA.


	目次

	γ-Reθ遷移モデルの検証と横流れ不安定のモデ
ル化に関する検討
	高揚力装置半裁風洞試験における風洞壁干渉の影響について
	JAXA高揚力装置標準模型空力解析のための検証風洞試験
	高揚力装置騒音計測用模型を用いたスラット騒音低減デバイスの研究
	CFD解析ソルバーADCSの並列化について
	点緩和型陰的DiscontinuousGalerkin法の収束加速
	高精度補間を導入した特性 インターフェイス条件によるマルチブロック計算法
 
	ソニックブーム伝播における大気擾乱効果
	熱防御システムの高信頼性評価に向けた誘導加熱風洞の高精度気流検定
	JAXAにおけるEFD/CFD融合に向けた試み ～ デジタル/アナログ・ハイブリッド風洞構想 ～ 
	JAXAデジタル/アナログ・ハイブリッド風洞 システムに関する予備技術検討
	XMLデータベースを用いた実験・シミュレーション統合Webシステム
	NACA0015周りのtrailing edge noiseの数値シミュレーション
	FDTD法による音響透過損失の数値解析
	波動ベース法による音響透過解析
	離散渦法を用いたエオルス音に関する音響解析手法の検討
	希薄水素プラズマ流の並進－回転非平衡性の検証
	抽気孔径が半球模型の極超音速空力特性に及ぼす影響
	有限要素法を用いた圧縮粘性流れにおける形状最適化 
	超音速機高揚力装置形態に関する格子自動生成

	超音速機概念設計ツールCAPASの開発
	グリッドミドルウェア活用による 超音速機概念設計ツールCAPASの分散計算環境 
	静粛超音速研究機の多目的最適形状設計（構造関連）
	高々度気球を用いた予冷ターボジェットエンジン飛行実証機の空力性能
	固体ロケットモータ地上燃焼試験に関する音響解析
	二次元翼NACA0012の低レイノルズ数クッタ条件違反のメカニズム
	
三次元基本翼の広域レイノルズ数域での空力非線形性 
	正多角形断面容器内スロッシングの計算と実験
	タンブリング平板の自由落下実験 
	円形ヘリウムガス噴流に生じるサイドジェット

	低レイノルズ数での空力特性に及ぼす翼型形状の効果 
	生物の群運動を規範とした飛翔体の群制御シミュレーション 
	JAXA統合スーパーコンピュータの概要



