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Abstract 
The transition characteristics were examined numerically on candidate shapes in order to design a natural 
laminar flow nose for a supersonic transport. Two types of deformation from a baseline shape were 
examined . One is sinusoidal type, and another is localized type. Not only parameters of geometry which 
define the deformation, but also the conditions of uniform flow were varied to obtain the largest effect of 
natural laminar flow. In results, the crossflow instability, which dominates the boundary-layer transition 
at the side area, was found to be suppressed from the small ratio of pressure gradients in azimuthal and 
axial directions at the side area. Moreover it was found that the relative location of bump in pressure 
distribution along leeward and windward rays is a key to yield small ratio of pressure gradient in 
azimuthal direction. The effect of natural laminar flow for sinusoidal deformation was confirmed 
experimentally. On the other hand, the localized deformation was found to be more effective in order to 
suppress increasing of total drag than the sinusoidal deformation. 
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概要 

 基準形状に正弦波状，あるいは局在する波状の変形を加えることで，超音速自然層流機

首を設計することを試みた．変形のパラメータだけでなく，一様流に関するパラメータも

変化させ，最も自然層流効果の大きくなる形状を調査した．その結果，変形によって周方向

と軸方向の圧力勾配比が減少すると，側面の境界層遷移を支配する横流れ不安定を抑制し自然

層流効果をもたらすことがわかった．また，この圧力勾配比を小さくするには，圧力分布のピーク

位置，すなわち圧力係数が負圧側で極大となる位置をトップラインとボトムラインで適切

に配置することが重要であることがわかった．そして，そのような自然層流効果をもたらす変

形形状の設計指針を獲得し，自然層流機首となる形状例が得られた．正弦波変形における自然

層流効果は，実験的にも検証できた．一方，全抵抗の増加を抑制するには，局在波変形の方

が有効であることが示された． 
 
 

記号 

A  = 正弦波変形の軸方向変形項の振幅の振幅項 
SHA  = Sears-Haack 体の半径係数 
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B  = 正弦波変形の軸方向変形項の振幅 
C  = 正弦波変形の軸方向変形項の振幅の軸方向分布 

DfC  = 摩擦抵抗係数 

DpC  = 圧力抵抗係数 

fC  = 摩擦係数 

nC  = 非圧縮の摩擦係数 

pC  = 圧力係数 

D  = 正弦波変形の周方向変形項の振幅 
pD  = 圧力抵抗 

dR  = 局所変形の半径分布 

0E  = 局在波変形の軸方向変形項の振幅 

pxiF  = 圧力に起因して局所微小表面積 iS∆ に働く法線応力の一様流方向成分 

pziF  = 圧力に起因して局所微小表面積 iS∆ に働く法線応力の鉛直方向成分 
f  = Hoerner の式 

0G  = 局在波変形の周方向変形項の振幅 

1H  = 変形の代表的な軸方向位置に関する周方向分布幅パラメータ 

2H  = 変形の代表的な軸方向位置に関する代表位置パラメータ 

3H  = 変形の代表的な軸方向位置に関する軸方向分布幅パラメータ 
i  = 正弦波変形の軸方向変形項を記述するモードの総和をとる添え字 

∞i  = 正弦波変形の軸方向変形項を記述する最大モード数 
j  = 正弦波変形の周方向変形項を記述するモードの総和をとる添え字 

∞j  = 正弦波変形の周方向変形項を記述する最大モード数 
k  = 正弦波変形の周方向変形の位相 
L  = 変形形状全長 

SHL  = Sears-Haack 体の半径分布係数 

∞M  = 一様流マッハ数 
m  = 正弦波変形の軸方向変形の位相 
N  = 不安定波の空間増幅率 
n  = 正弦波変形の軸方向変形の波数 

0P  = 風洞の総圧 
R  = 変形形状の局所半径 

0R  = 基準形状の半径 

BR  = 正弦波変形の軸方向変形項の振幅の基準半径 

LRe  = 変形形状全長に基づく Reynolds 数 

unitRe  = 単位 Reynolds 数 

fR  = 変形形状の fx 軸からの局所半径 

maxR  = 基準形状の最大半径 
r  = 正弦波変形の周方向変形の位相 
S  = 基準面積 

wetS  = 層流もしくは乱流領域の濡れ面積 
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0T  = 風洞の総温 
t  = 変形を記述するモードの総和をとる添え字 

∞t  = 変形を記述する最大モード数 

∞U  = 一様流速度 

maxV  = 最大横流れ速度 

xW  = 変形の重み付け項 

xw  = 変形の重み付け項を記述する分布幅パラメータ 
x  = 先端からの軸方向位置 

0x  = 変形の代表的な軸方向位置 

fx  = 一様流方向の先端からの位置 

Tx  = 実験的遷移位置 

wx  = 変形の重み付け項を記述する代表位置パラメータ 
y  = 先端からの水平方向位置 
z  = 先端からの， xおよび y に垂直方向位置 
α  = 迎角 

iS∆  = 局所微小表面積 

Cpx∆  = 圧力分布のトップラインとボトムラインのピーク（負圧側の極大値）位置の差分 

Rx∆  = 形状のトップラインとボトムラインのピーク（負圧側の極大値）位置の差分 

0ε  = 局在波変形の軸方向変形項の最低振幅 
Θ = 側面における等 x 断面と変形の稜線のなす角度 
κ  = 局在波変形の周方向変形項の分布幅に関するパラメータ 
λ  = 局在波変形の軸方向変形項の分布幅に関するパラメータ 
∞ρ  = 一様流密度 
Φ = 軸方向の変形項 
φ  = トップラインからの x 軸周りの周方向角度 

0φ  = 変形の代表的な周方向位置 

fφ  = トップラインからの fx 軸周りの周方向角度 

Ψ = 周方向の変形項 
SH = Sears-Haack 体 

 
1. 序論 

コンコルドの後継機となる次世代超音速旅客機（Supersonic Transport; SST）を開発する

にあたり，最も重要な技術課題は空力抵抗とソニックブームの低減である． これらの問題

を解決することを目的に，宇宙航空研究開発機構（JAXA）では技術目標となる超音速旅

客機のシステム概念に関する研究を進めている．「ソニックブームを半減させるための先

進的設計概念及び手法」については， D-SEND（Drop test for Simplified Evaluation of Non-
symmetrically Distributed sonic boom ）プロジェクトでその実証・評価を行う．既に，2011
年 5 月にスウェーデンのエスレンジ場において実施された気球落下実験（D-SEND#1 試験）

では，低ブーム軸対称形状の効果を世界で初めて実証した[1]．一方，抵抗低減に関しては，

NEXST（National EXperimental Supersonic Transport；NEXST）プロジェクトにおいて，無

推力のロケット実験機 NEXST-1 の設計に，4 つの抵抗低減コンセプトを適用した．特に，

摩擦抵抗低減については，自然層流翼の概念を世界で初めて亜音速前縁翼に対し適用し，

3波状変形による超音速自然層流機首の設計

This document is provided by JAXA.



4 

CFD（Computational Fluid Dynamics）逆問題設計法を用いて自然層流翼設計を行った[2]．
そしてその効果は，2005 年 10 月にオーストラリアのウーメラ実験場において実施した飛

行実験で実証されている[3]． 
しかし，機首の自然層流化については，亜音速機に対して設計が試みられている[4-7]が，

超音速機機首に対しては，未だに設計手法が確立されているとは言えない．その理由は，

機首状物体の形状は一見単純であるが，境界層の遷移機構は複雑なためである．最も単純

な機首状物体である円錐は，迎角がない場合は，境界層流れも単純な 2 次元流として近似

出来，気流乱れ計測に用いられるなど標準模型としての役割を果たす[8-10]．この時，その

境界層遷移は 1st-mode 不安定に支配される．しかし，ひとたび迎角をとると，トップライ

ン（leeward ray）側とボトムライン（windward ray）側には圧力差が生じる．この間の圧力

勾配により，流線が曲げられ，境界層流れは 3 次元的となる．その結果側面では横流れ

（crossflow；CF）不安定が卓越することが知られている．また，風上対称面であるボトム

ライン境界層は依然として 1st-mode 不安定に支配されるが，もう一方の対称面であるトッ

プラインでは流れが側面から寄せ集められる．そのために表面に近い低速流が壁から上方

に持ち上げられ，境界層内の速度分布に変曲点が生じ，遷移が促進される[10-14]．このよ

うに，迎角をもつ機首状物体の境界層遷移は，形状や迎角に応じ，複数の不安定機構に支

配されるため，翼に比べ非常に複雑かつ多様であり，自然層流設計は非常に困難である．

しかし，摩擦抵抗低減に対する要請は，年々増す一方である． 
 

 

 
Fig. 1.  Illustration of candidate shape. 

 
そこで JAXA では，超音速機の機首の自然層流化機構を理解し，自然層流効果をもたらす

変形形状の設計指針を獲得することを目的として，境界層遷移の研究に注力している．特

に，2009 年度より JAXA と NASA の間で進められている共同研究の中で，軸対称形状の遷

移特性について数値的，実験的に調べている[13-14]．また静粛超音速機についても，自然

層流機首設計の準備として，境界層遷移特性を数値的に調べた[15]．その結果，静粛超音

速機（通称 S3TD）2.5 次形状の圧力分布に軸方向の振動が観測され，それに応じて横流れ

速度の方向が反転を繰り返すが，その振幅は小さい状態を維持することがわかった．従っ

て，表面を波状に変形させることにより，それに応じた圧力分布を波状に変動させれば，

横流れ速度の増幅を抑制し，最終的に横流れ不安定による遷移を抑制できると考えた．そ

こで，基準形状に正弦波的，あるいは局在する波状の変形を加え自然層流機首を設計する

ことを試みた（Fig.1）[15-18]．本稿では，その成果について報告する． 
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自然層流機首形状は，数値的な予測を元に設計され，設計された形状の自然層流効果は

実験的に検証された．次節で形状の記述方法を，3 節で数値的な解析手法および実験方法

を述べたあと，4 節で正弦波変形形状の解析結果を，5 節で局在波変形形状の解析結果を示

し，6 節でまとめる． 
 

2. 形状の記述方法 

2.1. 変形形状と基準形状 

変形形状は，基準形状に，後述する変形を加えて，以下の式で記述した． 
( ) ( ) ( )φφ ,, 0 xdRxRxR += . (1) 

基準形状は，任意であり，これまでの研究では Sears-Haack 体および Flared-cone の 2 つ

の形状[12-14]ついて自然層流化を行っている[15-18]．しかし本稿では，Sears-Haack 体を基

準とする変形形状についてのみ結果を示す．従って基準形状は以下の式で定義される． 

( ) ( )




































−








==

4
3

0 1
SHSH

SHSH L
x

L
xAxRxR . (2) 

ここで 57.96=SHA mm, 938.1194=SHL  mm である．なお，Sears-Haack 体は低抵抗として

知られた形状で，軸方向に順圧力勾配を持つ． 
 

2.2. 変形の記述 

変形は，正弦波変形・局在波変形のいずれであっても，軸方向，周方向，どちらか一方

の，あるいは両方向に重なり合う波状形状で記述する．また変形は単一波数モードだけで

なく，複数の波数モードの重ね合わせもあり得るので次式で記述する． 

( ) ( ) ( ) ( )( ){ }∑ Ψ×Φ×=
∞

=

t

t
tttx xxxxWxdR

1
0,,, φφφ . (3) 

各モードの軸方向の変形項および周方向の変形項は，それぞれ 

( ) ( ) ( ){ }[ ] ( ){ }[ ]2
0

221
00

0
0 22sin, tteEmLxnxBxx tt

i

i
titititt

φφλπεππ −−

=

++×+×××=Ψ ∑
∞

,(4) 

( ) { } ( ) ( ){ }( )22
0

222
0

0
2)/(cos Lxx

t

j

j
tjtjtjt

tteGLxrkD φκππφφ −−

=

++××=Φ ∑
∞

, (5) 

と記述する．それぞれ第 1 項目が正弦波変形を，第 2 項目が局在波変形を記述している．

詳細は 2.3 および 2.4 節で説明する．本稿では(3)式中の添え字 t は 1=t に限定する． 
なお， ( )xWx は，変形が境界条件を守るための重み付け関数である．詳しくは 2.5 節で後

述する． 
 

2.3. 正弦波変形 

前節で述べた様に，正弦波変形は式(3)によって表される．このとき，軸方向の変形項お

よび周方向の変形項は，それぞれ式(4)および(5)の第 1 項で記述される．正弦波変形のみを

表すと，(4)式および(5)式は次の様に書き直される． 

( ) ( ) ( ){ }[ ]∑
∞

=

×+×××==Ψ
i

i
tititit mLxnxBxx

0
0 2sin0, ππ , (4’) 

( ) { }∑
∞

=

+××=Φ
j

j
tjtjtjt LxrkD

0
)/(cos φφ . (5’) 
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ここで，式(4’)の軸方向の変形項の振幅は，さらに 3 つの項に分解して定める． 
( ) ( ) ( )xCAxRxB titiBtiti ××= . (6) 

基準振幅 ( )xRi は，基準形状の局所半径 

( ) ( )xRxRBti 0= , (7) 
を用いるか，基準形状の最大半径（つまり後端の半径） 

( ) ( )[ ] ( )max00max xxRxRxRBti === , (8) 

を用いる．また振幅の軸方向分布 ( )xcti は，通常一定値である 

( ) 1=xcti , (9) 
で与える．本稿でも式(9)に限定する．ただし，一般的には任意の関数である．例えば大型

旅客機を対象とする場合，自然層流化するべき部位，すなわち変形を加える部位は先端付

近に限られる．もし後端付近まで変形を加えると，機体の大きさに応じて変形量も大きく

なり，それによって流れが剥離してしまう可能性が生じる．そこで，大型旅客機を対象と

する高 Reynolds 数の場合には，変形を先端付近に限定する必要がある．そこで，これまで

の研究では 

( ) ( )31 Lxxcti −=  (10) 

と与えたケースがある[15,16]．残された係数，所謂“振幅”である tiA および，変形の波数

tin ，位相 tim はパラメータとして適宜数値を与えた．周方向変形の振幅，波数，および位

相である tititi rkD ,, についても，パラメータとして数値を与えた．各パラメータは

Table 1-1 に示す． 
正弦波変形については，100 以上の変形形状について自然層流効果を評価した[15]が，本

稿では Table 1-1 に示す 14 ケースについてのみ結果を示す． 
 

2.4. 局在波変形 

局在波変形も，正弦波変形と同様に，2.2 節で述べた様に式(3)によって表される．この

とき，軸方向の変形項および周方向の変形項として，双曲線関数型の変形と Gauss 分布型

の変形を考案した．文献 17 では双曲線関数型の変形について考察したが，本稿では Gauss
分布型の変形について取り扱う．軸方向の変形項および周方向の変形項は，それぞれ式(4)
および(5)の第 2 項にも示したように， 

( ) ( ){ } ,2,
2

0
221

000
tteExx tttt

φφλπε −−+=Ψ  (4’’) 

( ) ( ) ( ){ }( ),2
22

0
222

0
Lxx

tt
tteG φκππφ −−=Φ  (5’’) 

と表す． 
正弦関数は完全正規直交性をもつため，この局在波変形も原理的には前節に述べた正弦

波変形の重ね合わせで記述することが出来る．しかし，そのためには非常に多くの波数成

分を重ね合わせる必要があり，パラメトリックな設計から遷移解析までを行うには不適切

であると考え，本研究では他種の変形として考える． 
変形の代表的な位置は 

( ) ( ){ } tttt HHHLx 2310 2tanh +×−= πφφ , (11) 
と定める．ここで tH 3 が無限大であれば変形は軸対称となる． 

各パラメータには適宜数値を与えた．各パラメータは Table 1-2 に示す．表中の高さおよ

び幅は L01 ケースの変形を基準におおよその値を記述した．また角度Θについては 5.1 節

で詳しく述べる． 
局在波変形については，Table 1-2 に示す 13 ケースについて結果を示す． 
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2.5. 境界条件 

さらに境界条件として，変形は両舷方向には対称であり，風上および風下対称面では周

方向の曲率が不連続にならないこと，また先端および後端では変形がゼロとなることを与

える． 
( ) ( ) 0,,0 ==== φφ LxdRxdR . (12) 

境界条件を満たすための重み付け項は,条件さえ満たせば任意であるが，本稿では以下の

ように記述する． 
( ) ( )

( ) [ ]( )

( ) 2

tanh2tanh

tanhtanhtanhtanh

,,















+







 −















+







 −−

×













+







 −

=

=

L
xw

L
xLw

L
xw

L
xxLw

L
xw

L
xxw

wxxWxW

w
x

w
x

w
x

w
x

w
x

w
x

xwxx

. 

 (13) 

7波状変形による超音速自然層流機首の設計

This document is provided by JAXA.



 

Ta
bl

e 
1-

1.
 P

ar
am

et
er

s f
or

 si
nu

so
id

al
 d

ef
or

m
at

io
n 

an
d 

flo
w

 c
on

di
tio

ns
 

 
C

an
di

da
te

 
S0

1 
S0

2 
S0

3 
S0

4 
S0

5 
S0

6 
S0

7 
S0

8 
S0

9 
S1

0 
S1

1 
S1

2 
S1

3 
S1

4 
C

om
pu

ta
tio

n 
ID

 
ID

02
6 

ID
02

0 
ID

03
6 

ID
01

5 
ID

01
8 

ID
07

8 
ID

07
2 

ID
15

0 
ID

15
3 

ID
15

4 
ID

04
6 

ID
04

7 
ID

05
5 

ID
05

6 

Fl
ow

 c
on

di
tio

n 

M
 

2 
1.

5 
2.

5 
2 

α 
[d

eg
] 

2 
1 

3 
L

 [m
] 

0.
33

 
R

e L
 [m

ill
io

n]
 

4.
0×

10
6  

B
as

e 
sh

ap
e 

SH
 

Pa
ra

m
et

er
s f

or
 

de
fo

rm
at

io
n 

W
ei

gh
t  

fu
nc

tio
n 

x w
 

1.
0×

10
-1

1  
w

x 
1.

0×
10

8  
N

um
be

r 
of

 m
od

e 
t ∞

 
1 

2 
1 

Pa
ra

m
et

er
s f

or
 fi

rs
t 

de
fo

rm
at

io
n 

R
_1

1 
R

m
ax

 
R

m
ax

 
R

(x
) 

R
(x

) 
R

(x
) 

R
m

ax
 R

m
ax

 R
m

ax
 

R
(x

) 
R

(x
) 

R
m

ax
 

A
_1

1 
0.

1 
0.

05
 

0.
1 

0.
05

 
0.

05
 

0.
05

 
0.

05
 

0.
03

3 
0.

05
 

0.
05

 
0.

1 
C

_1
1 

1 
1 

1 
1 

1 
1 

1 
1 

1 
1 

1 
n_

11
 

1 
1 

2.
5 

1.
5 

1.
5 

0 
1 

1 
0 

1 
1 

m
_1

1 
0 

0 
0 

0 
1 

0.
5 

0 
0 

0.
5 

0 
0 

D
_1

1 
1 

1 
1 

1 
1 

1 
1 

1 
1 

1 
1 

r_
11

 
0 

0 
0 

0 
0 

0 
0 

0 
0 

0 
0 

k_
11

 
0 

0 
0 

0 
0 

3 
3 

0 
3 

3 
0 

Pa
ra

m
et

er
s f

or
 se

co
nd

 
de

fo
rm

at
io

n 

R
_2

1 
R

m
ax

 
R

m
ax

 
R

(x
) 

R
(x

) 
R

m
ax

 
A

_2
1 

0 
0.

00
66

 
0 

0 
0 

C
_2

1 
1 

1 
1 

1 
1 

n_
21

 
0 

2 
0 

0 
0 

m
_2

1 
0 

0 
0 

0 
0 

D
_2

1 
1 

1 
0.

2 
0.

2 
1 

r_
21

 
0 

0 
0 

0 
0 

k_
21

 
0 

0 
2 

2 
0 

C
om

m
en

t 
典

型
 

形
状

 
小

 
振

幅
 

高
 

波
数

 
高

 
波

数
 

位
相

 
反

転
 
周

方

向
 

軸
方

向
+ 

周
方

向
 

軸
方

向
2m

od
e 

周
方

向
2m

od
e 

軸
方

向
+ 

周
方

向
2m

od
e 

低
 

マ
ッ
ハ

数
 

高
 

マ
ッ
ハ

数
 

低
 

迎
角

 
高

 
迎

角
 

 

宇宙航空研究開発機構研究開発報告 JAXA-RR-13-0088

This document is provided by JAXA.



 

 

Ta
bl

e 
1-

2.
 P

ar
am

et
er

s f
or

 lo
ca

l d
ef

or
m

at
io

n 
an

d 
flo

w
 c

on
di

tio
ns

 
 

C
an

di
da

te
 

L
01

 
L

02
 

L
03

 
L

04
 

L
05

 
L

06
 

L
07

 
L

08
 

L
09

 
L

10
 

L
11

 
L

12
 

L
13

 
C

om
pu

ta
tio

n 
ID

 
ID

22
4 

ID
25

5 
ID

21
1 

ID
25

6 
ID

25
4 

ID
21

3 
ID

26
6 

ID
26

2 
ID

26
3 

ID
26

5 
ID

21
4 

ID
25

2 
ID

25
3 

Fl
ow

 c
on

di
tio

n 
M

 
2 

α[
de
g]

 
2 

L
[m

] 
0.

33
 

R
e L

 [m
ill

io
n]

 
4.

0
×

10
6  

B
as

e 
sh

ap
e 

SH
 

Pa
ra

m
et

er
s 

fo
r 

de
fo

rm
at

io
n 

W
ei

gh
t  

fu
nc

tio
n 

x w
 

0.
00

33
 

w
x 

30
 

N
um

be
r 

of
 

m
od

e 
t ∞

 
1 

Pa
ra

m
et

er
s 

fo
r 

fir
st

 
de

fo
rm

at
io

n 

𝜀𝜀 0
t 

1 
𝐸𝐸 0

t 
0 

𝜑𝜑
0t

 
18

0 
𝜆𝜆 0

t 
1 

𝐺𝐺 0
t 

0.
00

04
 

0.
00

05
5 

0.
00

02
6 

0.
00

01
85

 
𝜅𝜅 0

t 
0.

85
 

1.
1 

1 
1.

2 
0.

8 
0.

4 
𝐻𝐻 1

t 
2.

5 
0 

2.
5 

0 
2.

5 
𝐻𝐻
2t

 
0.

25
 

0.
4 

0.
25

 
𝐻𝐻
3t

 
20

0 
50

0 
65

 
-5

00
 

-2
00

 
-6

5 
65

 
-6

5 
-6

5 
-6

5 
-6

5 
65

 
-2

5 
H

ei
gh

t 
1 

2/
3 

1/
3 

W
id

th
 

1 
2/

3 
1/

3 
In

cl
in

at
io

n 
Θ

 
+1

0 
+4

 
0 

-4
 

-1
0 

-3
0 

0 
-3

0 
-3

0 
-3

0 
-3

0 
+3

0 
-6

0 
  

 

9波状変形による超音速自然層流機首の設計

This document is provided by JAXA.



10 

 

3. 解析方法および解析条件 

3.1. 数値解析手法 

数値流体解析（Computational Fluid Dynamics；CFD）の計算格子は，JAXA で開発され

たコードで生成した．計算格子の格子点数は，軸方向に 120 点，径方向に 150 点，周方向

に 193 点以上の約 450 万点とった．変形形状全長を 1 とした場合の無次元最小格子幅は

LRe01.0 に相当し，境界層内には 40 から 80 の格子点が入っている．本計算格子点数

が十分であることは，別途確認されている[11,13,14]． 
CFD の解析ソルバは JAXA の UPACS (Unified Platform for Aerospace Computational 

Simulation)[19]を用いた．支配方程式は，Navier-Stokes (NS)方程式である．本稿では，後

に述べる遷移解析において層流状態の撹乱増幅から遷移を予測するため，全面層流を仮定

した．離散化には Cell Center 型有限体積法を，時間積分には，局所時間刻み CFL を 100
とした MFGS 陰解法を用いた．対流項には Roe スキームを用いた．  

 
遷移解析には，JAXA で開発した eN法に基づく遷移予測コード LSTAB を用いた．eN法

では，積分された攪乱の空間増幅率である N 値が，実験的な遷移位置に基づいて得られ

た指標に達した位置を遷移位置として予測する経験的な手法である．LSTAB は，3 次元

圧縮性層流境界層における線形安定論を基準に平行流近似を適用しており，物体表面や流

線の曲率が大きくない場合には十分妥当であることを確認している[11]．また，増幅率の

積分には，外部流線方向に envelope 法を適用した． 
ところで，変形によっては，境界層流れが剥離したと思われる場合があった．本稿で使

用した CFD ソルバでは境界層の剥離現象を正しくとらえることが出来ないが， 境界層厚

さが急激に変化した場合には境界層が剥離したと考え，遷移解析は行わなかった． 
 
本稿の目的は自然層流化による摩擦抵抗の低減であるが，摩擦抵抗が低減された以上に

圧力抵抗が増大しては，総合的には抵抗低減にはならない．そこで，各変形形状および基

準形状について，摩擦抵抗 DfC および圧力抵抗係数 DpC も数値的に算出し，比較した． 
圧力抵抗係数 DpC は以下の通り算出した． 

( ){ },21 2SUDC pDp ∞∞= ρ  (15) 

( ),∑ ∆⋅=
i

ipip SFD  (16) 

,sincos αα pzipxipi FFF +=
 

 (17) 

ここで， ∞ρ は一様流密度， ∞U は一様流速度， S は基準面積，α は迎角， iS∆ は局所微小

表面積，
 pxiF および pziF はそれぞれ圧力に起因して局所微小表面積 iS∆ に働く法線応力

の一様流方向および鉛直方向成分を示す．基準面積は最大となる断面積をとった。 
摩擦抵抗係数 CDf は，N=7 となる位置を遷移位置としたときの層流および乱流領域の濡

れ面積に基づき算出した．CDfは次式で定義される[20]． 

( ) ,,eL S
SMRCC wet

fDf ∞=  (18) 

ここで， ( )∞MRC f ,eL は摩擦係数， wetS は層流もしくは乱流領域の濡れ面積である．圧縮

性を考慮した摩擦係数 ( )∞MRC f ,eL は非圧縮の摩擦係数 ( )eLRCn および Hoerner の式

( )∞Mf により以下の様に定義される．非圧縮の摩擦係数は，層流・乱流ともに平板境界

層と同等であると仮定し，層流では Blasius の式に，乱流では Plandtl の式に基づいて求め

た． 
( ) ( ) ( ),, eLeL ∞∞ ⋅= MfRCMRC nf  (19) 

( ) ( ) .15.01
58.02 −

∞∞ += MMf  (20) 
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( ) ,328.1 eLeLmin, RRC arlan =  (21) 

( ) ( ) .log455.0 58.2
eL10eL, RRC turbulentn =  (22) 

なお，後述するように，ボトムライン付近などでは，積分された攪乱の空間増幅率であ

る N 値の増加が緩やかで，後端でも 7=N に達しない形状があった．このような場合には

7=N の等値線が，全周方向角度において求められない．一方，形状によって，摩擦抵抗

を算出する周方向範囲が異なると，正しい評価が出来ない．そこで，全ての形状において

7=N の等値線が算出された deg30=φ から deg140=φ の範囲での 7=N となる軸方向位置

を平均し，その平均位置で全周方向において境界層が遷移すると仮定して濡れ面積を算出

した．なお， 7=N は風洞試験における遷移位置を予測する際に採用している値である． 
 

3.2. 実験方法 

 実験は，富士重工業株式会社所有の高速風洞において，著者らが実施した．この風洞は，

測定部の大きさが，0.6m×0.6m の吸い込み式である．  
気流乱れである無次元静圧変動は， 0.2=∞M で 0.04%と低乱であることがわかっている[3,13]． 
自然層流機首形状として，自然層流効果の大きい典型的な形状である S01[15,16]を迎角

0.3=α deg に設置した S14 を採用し，遷移位置が計測した．また，それぞれの自然層流効

果を確認するため Sears-Haack 体の遷移位置も計測した．  
模型は，両者とも cone 部分の長さ L が 0.33m の断熱的な樹脂（ポリサルフォン；PSU）

製である．ただし先端は加工上の問題からステンレス製であり，スティング取付部分およ

び模型内部の芯もステンレス製である．模型の先端半径は 0.025-0.050mm の範囲内で，出

来るだけ小さく 0.025mm に近づけるよう製作した．模型の表面は平均表面粗さが 0.5μm
以下となるよう研磨した． 
境界層の遷移位置は，熱伝達率が層流と乱流で異なることを利用し，赤外線カメラ（日本アビ

オニクス製；TVS-8502）で計測された表面温度から検出した．本来，遷移位置は，表面温度の変

化から算出した熱伝達率に基いて求めるべきであるが，ここでは気流が安定している間の温度差

から簡易的に求めた．温度差分布が急激に変化する位置と，熱伝達率が急激に変化する位置は

ほぼ等しいことがわかっている[13]． なお，計測可能な周方向範囲は 120deg 程度（ deg90=φ が

カメラ正面にくるように設置した場合， deg30=φ 程度から deg150=φ 程度まで）である． 
 

3.3. 解析条件 

数値解析は，風洞試験の典型的な条件にあわせ，一様流マッハ数 0.2=∞M ，総圧

0.990 =P kPa, 総温 0.2970 =T  K, 単位 Reynolds 数 6
unit 1008.12 ×=Re  [1/m]（変形形状全長 L

に基づく Reynolds 数 6
L 100.4 ×=Re ）とした．また，迎角は 0.2=α deg とした． 

さらに，一様流マッハ数 ∞M は，1.5 および 2.5（従って 6
unit 1052.14 ×=Re  [1/m]および

6
unit 1063.9 ×=Re  [1/m]）に，また迎角は， 0.1=α deg および 0.3=α deg に変化させ，一

様流条件の影響を評価した（Table 1-1 および 1-2）． 
設計検証を実際に行ったときの実験条件は， 0.2=∞M ， 3.1010 =P  kPa, 2.2890 =T  K, 

6
unit 1008.12 ×=Re  [1/m]であった．迎角 0.2=α deg と 0.3=α deg で実験を行った． 
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4. 正弦波変形による自然層流機首設計 

本節では正弦波変形による自然層流機首設計の試みについて述べる．形状の記述は 2 節

で述べた通りである． 
 

4.1. 数値的な遷移解析結果 

まず，比較のために基準形状の代表例である Sears-Haack 体について Fig.2-1 から Fig.2-7
に CFD 解析および遷移解析結果を示す．また，一様流条件を，Table 1-1 と重複するが，抜粋し

Table 2 に示す． 
Fig.2-1 には，側面から見た代表的な表面流線を示す．図中凡例の line に続く数字が，抽出

した流線の番号を示し，line 1 はトップライン上の，line253 はボトムライン上の流線である．従っ

て，この 2 つの流線は側面からみた形状に対応する．またその間の流線は，形状全体に万遍な

く配置されるよう選択しているため，始点位置は形状毎に一致しているとは限らない．代表的な

軸方向位置における断面形状は Fig.2-7 に示す．次に Fig.2-2 には，それぞれの流線に対応し

た表面静圧分布を示す．Fig.2-3 および Fig.2-4 には，それぞれ周方向と軸方向の圧力勾配比と

最大横流れ速度 maxV （横流れ速度の境界層内の最大値）のコンタを示す．Fig.2-5 には，そ

れぞれの流線に沿った不安定波の空間増幅率 N を示す．最後に，Fig.2-6 には，予測遷移位置

として，代表的な N 値コンタを示す．同図に示されている赤い細線は，Fig.2-1 に示した流線に

対応する． N 値コンタが後端側，あるいはトップラインおよびボトムライン側で途切れているのは，

後端までにその N 値に至らなかったためである． 
 
次に Table 1-1 に挙げる正弦波変形形状に対する数値解析結果[15]を形状毎に Fig.3-1-1～

3-14-7 に示す．また，一様流条件および形状を決定したパラメータを，Table 1-1 と重複するが，

抜粋し Table 3-1～3-14 に示す． 
各図は，Sears-Haack 体に対する Fig.2-1～Fig.2-7 と，図番の末尾が同じものに対応している．

ただし，一様流条件が等しい正弦波変形形状の予測遷移位置については，末尾が 6 の図

（Fig.3-1-6, Fig.3-2-6, Fig.3-3-6, Fig.3-4-6, Fig.3-5-6, Fig.3-6-6, Fig.3-7-6, Fig.3-8-6, Fig.3-9-6
および Fig.3-10-6）に，比較のためにの Fig.2-6 に示した Sears-Haack 体に対する N 値コンタが

併記してある．但し，一様流条件が異なる場合については併記していない（Fig.3-11-6, Fig.3-12-
6, Fig.3-13-6 および Fig.3-14-6）．  

 
正弦波変形形状の側面に対して予測される遷移位置を，基準形状の遷移位置と比較した

ところ，S01 と呼称する形状（Table 1-1 および Table 3-1）における遷移位置の後退，すなわち

自然層流効果が非常に大きかった．そこで， S01 の流れ場を詳しく調べる． 

まず，S01 の形状は， Table 1-1（Table 3-1），および Fig. 3-1-1 と Fig. 2-1 との比較から

明らかなように，基準形状である Sears-Haack 体に，波数 1 の軸対称な正弦波変形を重ね

合わせた形状で，先端側で基準より太く後端側で基準より細くなっている．特に着目すべ

き特徴として， x =0.17m 付近では半径が軸方向にほとんど変化せず，ほぼ円筒となって

いることが挙げられる．また，その円筒部分の中に形状の二次導関数（つまり母線の曲率）

がゼロとなる点があり，曲率はその前後で負から正に転じる． 
次に圧力分布(Fig. 3-1-2)に着目すると，まず x 方向の圧力の変化が Sears-Haack 体と大

きく異なることがわかる．Sears-Haack 体は下流方向に単調に順圧力勾配を持つが，S01
では，中央付近に極大を持ち，上流側では順圧力勾配，下流側では逆圧力勾配を持つ．一

方，周方向には，S01，Sears-Haack 体ともに，ボトムラインからトップラインに向かって

順圧力勾配をもつ．その大きさは，先端で大きく中央に向かって減少する傾向にある．

S01 と Sears-Haack 体のφ方向の圧力勾配の差は， x方向の勾配に比べると小さい．特に，

S01 の中央で，半径が軸方向にほとんど変化せずにほぼ円筒となっている位置で小さかっ

た． 
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側面の境界層遷移は，横流れ不安定に支配されていることが知られているので，次に横

流れ速度に着目する．最大横流れ速度 maxV （横流れ速度の境界層内の最大値）を pC と同

様にコンタ図で示す(Fig. 3-1-4)．その結果，側面における maxV 分布が，Sears-Haack 体(Fig. 
2-4)と S01 で大きく異なることがわかる．まず分布のパターンが異なる．Sears-Haack 体で

は， maxtV は x 方向にあまり変化せずにφ一定線にほぼ沿って分布しており， deg90=φ 付

近で最大値を取る．一方，S01 では x 方向にも大きく変化しており， deg90=φ では，

12.0=x m くらいで一旦大きくなった後減少し，後端付近で再び増大している．そして

maxV の大きさは，後縁近傍を除いて，Sears-Haack 体に比べ S01 の方が全体的に小さい傾

向にある．この傾向は deg90=φ を中心とする側面領域に及ぶことがわかる． 
 Sears-Haack 体に比べ S01 の maxV が小さい理由は，S01 の方がφ方向と x方向の圧力勾配

の比が小さく押さえられているからと考えられる（Fig. 3-1-3 および Fig. 2-3）．極端に言

えば，軸対称流れであれば，φ方向の圧力勾配はなく，流れは母線に沿って軸方向を向く

ため横流れが押さえられるのは自明である．S01 では形状は軸対称であるが迎え角をもつ

ため，流れは三次元的で，φ 方向の圧力勾配はゼロではない．しかし，S01 では Sears-
Haack 体に比べ，φ方向と x 方向の圧力勾配の比が小さく，相対的には三次元性が弱い．

さらにφ方向の圧力勾配だけに着目しても，圧力分布のピーク（負圧側の極大点；以下，

圧力分布のピークとは圧力係数の負圧側の極大値，あるいは極大値をとる極大点を指す）

を過ぎたところで非常に小さく，ほぼゼロとなっている．これは Fig. 3-1-2 に示す圧力分

布において，トップラインとボトムラインの圧力分布の差，すなわち両者間の幅が小さい

ことからわかる．この位置では，境界層流れの三次元性が非常に弱まっていると推測され

るが，まさに横流れもほぼゼロになっていることが確かめられる（Fig. 3-1-4）． 
その結果，S01 の数値的に予測される遷移位置は，Sears-Haack 体に比べ後退し自然層

流効果があることがわかった（Fig. 3-1-6）．ただし自然層流効果の大きさは，遷移位置を

予測する N やφの値によって異なった．例えば， deg90=φ では， 4=N よりも 7=N にお

いて遷移位置の後退が大きい．しかし deg150=φ では， 4=N では依然として S01 の方が

後退しているにもかかわらず， 7=N では S01 の遷移位置の方が Sears-Haack 体に比べ前

進していた．ボトムライン近傍の位置では横流れ不安定ではなく 1st-mode 不安定が遷移

を支配するが，全領域で順圧力勾配しか持たない Sears-Haack 体に対して S01 は後端近傍

で逆圧力勾配をもつために，1st-mode 不安定が増幅したものと考えられる．  
以上の結果から，側面では周方向と軸方向の圧力勾配比が小さい場合に，ボトムライン

では順圧力勾配となる場合に，自然層流効果が得られることがわかった．そして，全周方

向にわたって自然層流効果を得るには，変形を非軸対称として圧力勾配を最適化する必要

性がある．  
 
各パラメータの自然層流効果に対する感度を調査するため，変形の振幅や波数，位相な

どのパラメータを変化させ，遷移解析を行った(Table 1-1 および Table 3-2)． 
Sears-Haack 体と S01 の定性的な比較から，変形の振幅が大きいほど軸方向の圧力勾配

が大きくなり，自然層流効果が増大することを期待した．しかし，振幅を大きくした場合

は，境界層が剥離してしまい，遷移解析ができなかった．変形の振幅が大きいと，逆圧力

勾配が生じ，境界層が剥離すると考える．そこで，振幅の影響を明確化するために振幅が

小さい場合について調べた．S01 とほぼ同じ形状であるが，振幅 Aが 0.05 と S01 の半分

である S02 形状について調べた．その結果，圧力分布の定性的な傾向は S01 とほぼ同じ

であった（Fig. 3-2-2 および Fig. 3-2-3）．しかし，軸方向の圧力勾配は予測通り S01 に比

べ小さいにもかかわらず，周方向の圧力勾配は S01 とほぼ同じであった．結果として周

方向と軸方向の圧力勾配比が大きく，横流れ速度が抑制されておらず（Fig. 3-2-4），最終

的な自然層流効果も小さかった（Fig. 3-2-5 および Fig. 3-2-6）． 従って，変形の振幅が大

きいほど，自然層流効果が大きいことが確認された． 
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次に，軸方向変形の波数を変化させた S03 および S04 について述べる． 
Table 1-1 および Table 3-3，3-4 に示す通り，S03 は波数を 2.5，S04 は波数を 1.5 とした．

波数についても，振幅の場合と同様に，大きくするほど，軸方向の圧力勾配が大きくなり，

自然層流効果が増大することを期待した．しかし単に波数を大きくすると，振幅に対する

検討の場合と同様に，境界層が剥離してしまった．特に基準振幅を基準形状の最大半径と

した場合，先端近くにおける逆圧力勾配が大きくなり過ぎることがわかった．そこで，基

準振幅として基準形状の局所半径を用いて，逆圧力勾配の抑制を試みた．つまり，S03 で

は ( ) ( ) ( ) 1.00111111 ×=×= xRAxRxB ，S04 では ( ) ( ) 05.0011 ×= xRxB とした（Table 1-1，Table 3-3
および Table 3-4）． 

その結果，S03 および S04 では剥離が回避された．そして，S03 では，周方向と軸方向

の圧力勾配比および最大横流れ速度が，S01 よりも小さく抑制されている領域があること

が確認された（Fig. 3-3-3 および Fig. 3-3-4）．しかし，全体的に見ると， deg90=φ 付近

の最大横流れ速度は S01 に比べて大きくなってしまった領域が広く，遷移位置は S01 の

ように後退しなかった（Fig. 3-3-6）．その原因として逆圧力勾配の領域における N 値の

増加が S01 に比べ大きかったためと考えられる（Fig. 3-3-5）． 
S04 では振幅が小さくしたため，軸方向の圧力勾配も S01 に比べると非常に小さかった

（Fig. 3-4-2）が，S02 と比べるとやや大きかった．その結果，周方向と軸方向の圧力勾配

比は，S02 に比べるとやや改善されていた（Fig. 3-4-3）が，最大横流れ速度は一部 S02 に

比べ大きくなっていた（Fig. 3-4-4）．その結果，遷移位置も S02 ほどは後退しなかった

（Fig. 3-4-6）．S03 および S04 の他にも，波数を変化させた形状について検討を行ったが，

検討した範囲では S01 より高い自然層流効果を示す形状は得られなかった．また，自然

層流効果に対する波数の影響を明確に得ることは出来なかった． 
 
次に，軸方向の変形の位相を変化させた．すなわち，先端部分の半径が基準形状に比べ

減少するよう，位相のパラメータを 111 =m とした．例として S04 と位相のみを変化させ

た S05 に関する解析結果を示す．まず始めに，S05 では S04 に比べごく先端の軸方向圧力

勾配が急であることに気付く（Fig. 3-5-2）．その結果，圧力勾配比および最大横流れ速度

が大きい領域も，それらに起因する N 値が急激に増加する領域も先端に近づいているこ

とがわかる（Fig. 3-5-3， Fig. 3-5-4 および Fig. 3-5-5）．最終的には遷移位置もあまり後退

しなかった（Fig. 3-5-6）．他にも，先端部分の半径が基準形状に比べ減少するよう，位相

を設定した形状について検討を行ったが，検討した範囲では S01 より高い自然層流効果

を示す形状は得られなかった．そして，位相は，先端部分の半径が基準形状に比べ増大す

るように選択すべきことがわかった． 
これまでは軸方向のみの軸対称変形について述べてきたが，非軸対称な周方向変形につ

いても調査した．例として，S06 について解析結果を示す．この形状は，周方向のみに波

数 311 =k をもつ．つまり軸周りに 1/3 回転，あるいは 2/3 回転させた場合に，断面形状が

元の形状と合同となる回転対称性をもつ（Fig. 3-6-7）．まず S06 では，先端付近での圧

力勾配比および最大横流れ速度が S01 と定性的に似ているが，先端付近の大きさが大き

いことに気付く（Fig. 3-6-3 および Fig. 3-6-4）． N 値も S01 に比べると急激に増加してお

り遷移位置の大きな後退は観測されなかった（Fig. 3-6-5 および Fig. 3-6-6）．  
さらに，周方向だけでなく軸方向にも波数 1 をもたせた S07 では，表面流線に沿った圧

力勾配が交差しており（Fig. 3-7-2），境界層流れの振る舞いが S01 から S06 までとは大

きく異なり複雑なことがわかる．圧力勾配比および最大横流れ速度も，符号あるいは大き

さの異なる領域が千鳥格子状に分布した（Fig. 3-7-3 および Fig. 3-7-4）．その結果， N 値

曲線の勾配が急になる領域が流線によって大きく異なり（Fig. 3-7-5），最終的な遷移位置

も複雑に分布した．結果的に，流線によっては遷移位置が大きく後退したが，全面的な後

退は観測されなかった． 
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 二つの変形の重ね合わせについても調べた．ただし，本研究の中で検討した S08 から

S10 は，一つの変形が他方に比べ卓越しているため，境界層流れの振る舞いもその卓越し

た変形を単一に加えた場合に非常によく似ており，S01 よりも遷移位置が後退する形状は

なかった． 
 
最後に，一様流マッハ数および迎角の影響を調べた．ただし，自然層流効果の評価は，

等しい一様流条件で算出された基準形状の遷移位置との比較によってなされるのであり，

異なる一様流条件における遷移位置の比較はあくまでも参考である．なお形状は S01 と

同一であるが，わかりやすいよう，新たな形状 S11 から S14 として示す．特筆すべき結

果を以下にまとめる． 
一様流マッハ数が 1.5 と小さい S11 では，先端付近での最大横流れ速度が S01 に比べ小

さくなっている（Fig. 3-11-4）．その結果 N 値曲線の勾配が小さく， 4=N で予測される

遷移位置は大きく後退する（Fig. 3-11-5 および Fig. 3-11-6）．しかし，後端側では急激に

N 値が増大するため 7=N で予測される遷移位置の後退は小さい．反対に，一様流マッハ

数が 2.5 と大きい S12 では， 横流れ速度が大きい（Fig. 3-12-4）が， N 値曲線の勾配は小

さく，どの N 値で予測される遷移位置も，S01 とほぼ等しい（Fig. 3-12-5 および Fig. 3-12-
6）． いずれにしても，一様流マッハ数が遷移位置に及ぼす影響は小さい． 
一方，迎角に対する依存性は大きく，迎角が deg1=α と小さい S13 ではどの N 値で予

測される遷移位置も大きく後退する（Fig. 3-13-6）が，迎角が deg3=α と大きい S14 では

どの N 値で予測される遷移位置も大きく前進する（Fig. 3-14-6）．これは，周方向の圧力

勾配が，迎角に対し敏感に変化するためである（Fig. 3-13-2，Fig. 3-13-3，Fig. 3-14-2 およ

び Fig. 3-14-3）．迎角が遷移位置に及ぼす影響が大きいことがわかった． 
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Fig. 2-1.  Side view of shape and typical stream-

lines. 
Fig. 2-2. Pressure distributions on stream-lines 

corresponding to Fig. 2-1. 

  
Fig. 2-3. Contour of ratio of pressure gradient in 

azimuthal direction to axial direction. 
Fig. 2-4. Contour of maximum cross-flow 

velocity. 

  
Fig. 2-5. Variation of N-factor along stream-

lines corresponding to Fig. 2-1. 
Fig. 2-6. Contour of iso-N lines comparing to 

those of base shape. 
 

 
Fig. 2-7.  Cross sections 

Table 2 
 

Candidate SH Computation ID ID033 
M 2 

α [deg] 2 
L [m] 0.33 

ReL [million] 4.0×106 
      
      
      
      

0.0033 0.0033 
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Fig. 3-1-1.  Side view of shape and typical 

stream-lines. 
Fig. 3-1-2. Pressure distributions on stream-lines 

corresponding to Fig. 3-1-1. 

 
 

Fig. 3-1-3. Contour of ratio of pressure 
gradient in azimuthal direction to 
axial direction. 

Fig. 3-1-4. Contour of maximum cross-flow 
velocity. 

  
Fig. 3-1-5. Variation of N-factor along stream-

lines corresponding to Fig. 3-1-1. 
Fig. 3-1-6. Contour of iso-N lines comparing to 

those of base shape. 

 
Fig. 3-1-7.  Cross sections 

Table 3-1. 
 

Candidate S01 Computation ID ID026 
M 2 R_11 Rmax R_21 Rmax 

α [deg] 2 A_11 0.1 A_21 0 
L [m] 0.33 C_11 1 C_21 1 

ReL [million] 4.0×106 n_11 1 n_21 0 
Base Shape SH m_11 0 m_21 0 

xw 1.0×10-11 D_11 1 D_21 1 
wx 1.0×108 r_11 0 r_21 0 
t∞ 1 k_11 0 k_21 0 

0.0033 0.0033 

 - - - Base Shape  
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Fig. 3-2-1.  Side view of shape and typical stream-

lines. 
Fig. 3-2-2. Pressure distributions on stream-lines 

corresponding to Fig. 3-2-1. 

  
Fig. 3-2-3. Contour of ratio of pressure gradient 

in azimuthal direction to axial 
direction. 

Fig. 3-2-4. Contour of maximum cross-flow 
velocity. 

  
Fig. 3-2-5. Variation of N-factor along stream-

lines corresponding to Fig. 3-2-1. 
Fig. 3-2-6. Contour of iso-N lines comparing to 

those of base shape. 
  

 
Fig. 3-2-7.  Cross sections 

Table 3-2. 
 

Candidate S02 Computation ID ID020 
M 2 R_11 Rmax R_21 Rmax 

α [deg] 2 A_11 0.05 A_21 0 
L [m] 0.33 C_11 1 C_21 1 

ReL [million] 4.0×106 n_11 1 n_21 0 
Base Shape SH m_11 0 m_21 0 

xw 1.0×10-11 D_11 1 D_21 1 
wx 1.0×108 r_11 0 r_21 0 
t∞ 1 k_11 0 k_21 0 

0.0033 0.0033 

 - - - Base Shape  
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Fig. 3-3-1.  Side view of shape and typical stream-

lines. 
Fig. 3-3-2. Pressure distributions on stream-lines 

corresponding to Fig. 3-3-1. 

  
Fig. 3-3-3. Contour of ratio of pressure gradient 

in azimuthal direction to axial 
direction. 

Fig. 3-3-4. Contour of maximum cross-flow 
velocity. 

  
Fig. 3-3-5. Variation of N-factor along stream-

lines corresponding to Fig. 3-3-1. 
Fig. 3-3-6. Contour of iso-N lines comparing to 

those of base shape. 
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Fig. 3-3-7.  Cross sections 

Table 3-3. 
 

Candidate S03 Computation ID ID036 
M 2 R_11 R(x) R_21 Rmax 

α [deg] 2 A_11 0.1 A_21 0 
L [m] 0.33 C_11 1 C_21 1 

ReL [million] 4.0×106 n_11 2.5 n_21 0 
Base Shape SH m_11 0 m_21 0 

xw 1.0×10-11 D_11 1 D_21 1 
wx 1.0×108 r_11 0 r_21 0 
t∞ 1 k_11 0 k_21 0 

0.0033 0.0033 

 - - - Base Shape  
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Fig. 3-4-1.  Side view of shape and typical stream-

lines. 
Fig. 3-4-2. Pressure distributions on stream-lines 

corresponding to Fig. 3-4-1. 

  
Fig. 3-4-3. Contour of ratio of pressure gradient 

in azimuthal direction to axial 
direction. 

Fig. 3-4-4. Contour of maximum cross-flow 
velocity. 

  
Fig. 3-4-5. Variation of N-factor along stream-

lines corresponding to Fig. 3-4-1. 
Fig. 3-4-6. Contour of iso-N lines comparing to 

those of base shape. 
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Fig. 3-4-7.  Cross sections 

Table 3-4. 
 

Candidate S04 Computation ID ID015 
M 2 R_11 R(x) R_21 Rmax 

α [deg] 2 A_11 0.05 A_21 0 
L [m] 0.33 C_11 1 C_21 1 

ReL [million] 4.0×106 n_11 1.5 n_21 0 
Base Shape SH m_11 0 m_21 0 

xw 1.0×10-11 D_11 1 D_21 1 
wx 1.0×108 r_11 0 r_21 0 
t∞ 1 k_11 0 k_21 0 

0.0033 0.0033 

 - - - Base Shape  
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Fig. 3-5-1.  Side view of shape and typical stream-

lines. 
Fig. 3-5-2. Pressure distributions on stream-lines 

corresponding to Fig. 3-5-1. 

  
Fig. 3-5-3. Contour of ratio of pressure gradient 

in azimuthal direction to axial 
direction. 

Fig. 3-5-4. Contour of maximum cross-flow 
velocity. 

  
Fig. 3-5-5. Variation of N-factor along stream-

lines corresponding to Fig. 3-5-1. 
Fig. 3-5-6. Contour of iso-N lines comparing to 

those of base shape. 
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Fig. 3-5-7.  Cross sections 

Table 3-5. 
 

Candidate S05 Computation ID ID018 
M 2 R_11 R(x) R_21 Rmax 

α [deg] 2 A_11 0.05 A_21 0 
L [m] 0.33 C_11 1 C_21 1 

ReL [million] 4.0×106 n_11 1.5 n_21 0 
Base Shape SH m_11 1 m_21 0 

xw 1.0×10-11 D_11 1 D_21 1 
wx 1.0×108 r_11 0 r_21 0 
t∞ 1 k_11 0 k_21 0 

 - - - Base Shape  

0.0033 0.0033 
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Fig. 3-6-1.  Side view of shape and typical stream-

lines. 
Fig. 3-6-2. Pressure distributions on stream-lines 

corresponding to Fig. 3-6-1. 

 
 

Fig. 3-6-3. Contour of ratio of pressure gradient 
in azimuthal direction to axial 
direction. 

Fig. 3-6-4. Contour of maximum cross-flow 
velocity. 

  
Fig. 3-6-5. Variation of N-factor along stream-

lines corresponding to Fig. 3-6-1. 
Fig. 3-6-6. Contour of iso-N lines comparing to 

those of base shape. 
 

 
Fig. 3-6-7.  Cross sections 

Table 3-6. 
 

Candidate S06 Computation ID ID078 
M 2 R_11 Rmax R_21 Rmax 

α [deg] 2 A_11 0.05 A_21 0 
L [m] 0.33 C_11 1 C_21 1 

ReL [million] 4.0×106 n_11 0 n_21 0 
Base Shape SH m_11 0.5 m_21 0 

xw 1.0×10-11 D_11 1 D_21 1 
wx 1.0×108 r_11 0 r_21 0 
t∞ 1 k_11 3 k_21 0 

 - - - Base Shape  

0.0033 0.0033 
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Fig. 3-7-1.  Side view of shape and typical stream-

lines. 
Fig. 3-7-2. Pressure distributions on stream-lines 

corresponding to Fig. 3-7-1. 

 
 

Fig. 3-7-3. Contour of ratio of pressure gradient 
in azimuthal direction to axial 
direction. 

Fig. 3-7-4. Contour of maximum cross-flow 
velocity. 

  
Fig. 3-7-5. Variation of N-factor along stream-

lines corresponding to Fig. 3-7-1. 
Fig. 3-7-6. Contour of iso-N lines comparing to 

those of base shape. 
 

 
Fig. 3-7-7.  Cross sections 

Table 3-7. 
 

Candidate S07 Computation ID ID072 
M 2 R_11 Rmax R_21 Rmax 

α [deg] 2 A_11 0.05 A_21 0 
L [m] 0.33 C_11 1 C_21 1 

ReL [million] 4.0×106 n_11 1 n_21 0 
Base Shape SH m_11 0 m_21 0 

xw 1.0×10-11 D_11 1 D_21 1 
wx 1.0×108 r_11 0 r_21 0 
t∞ 1 k_11 3 k_21 0 

 - - - Base Shape  

0.0033 0.0033 
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Fig. 3-8-1.  Side view of shape and typical stream-

lines. 
Fig. 3-8-2. Pressure distributions on stream-lines 

corresponding to Fig. 3-8-1. 

  
Fig. 3-8-3. Contour of ratio of pressure gradient 

in azimuthal direction to axial 
direction. 

Fig. 3-8-4. Contour of maximum cross-flow 
velocity. 

  
Fig. 3-8-5. Variation of N-factor along stream-

lines corresponding to Fig. 3-7-1. 
Fig. 3-8-6. Contour of iso-N lines comparing to 

those of base shape. 
 

 
Fig. 3-8-7.  Cross sections 

Table 3-8. 
 

Candidate S08 Computation ID ID150 
M 2 R_11 Rmax R_21 Rmax 

α [deg] 2 A_11 0.033 A_21 0.0066 
L [m] 0.33 C_11 1 C_21 1 

ReL [million] 4.0×106 n_11 1 n_21 2 
Base Shape SH m_11 0 m_21 0 

xw 1.0×10-11 D_11 1 D_21 1 
wx 1.0×108 r_11 0 r_21 0 
t∞ 2 k_11 0 k_21 0 

 - - - Base Shape  

0.0033 0.0033 

宇宙航空研究開発機構研究開発報告 JAXA-RR-13-00824

This document is provided by JAXA.



25 

 

 

 

  
Fig. 3-9-1.  Side view of shape and typical stream-

lines. 
Fig. 3-9-2. Pressure distributions on stream-lines 

corresponding to Fig. 3-9-1. 

  
Fig. 3-9-3. Contour of ratio of pressure gradient 

in azimuthal direction to axial 
direction. 

Fig. 3-9-4. Contour of maximum cross-flow 
velocity. 

  
Fig. 3-9-5. Variation of N-factor along stream-

lines corresponding to Fig. 3-7-1. 
Fig. 3-9-6. Contour of iso-N lines comparing to 

those of base shape. 
 

 
Fig. 3-9-7.  Cross sections 

Table 3-9. 
 

Candidate S09 Computation ID ID153 
M 2 R_11 R(x) R_21 R(x) 

α [deg] 2 A_11 0.05 A_21 0 
L [m] 0.33 C_11 1 C_21 1 

ReL [million] 4.0×106 n_11 0 n_21 0 
Base Shape SH m_11 0.5 m_21 0 

xw 1.0×10-11 D_11 1 D_21 0.2 
wx 1.0×108 r_11 0 r_21 0 
t∞ 2 k_11 3 k_21 2 

 - - - Base Shape  

0.0033 0.0033 
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Fig. 3-10-1.  Side view of shape and typical 

stream-lines. 
Fig. 3-10-2. Pressure distributions on stream-lines 

corresponding to Fig. 3-10-1. 

  
Fig. 3-10-3. Contour of ratio of pressure gradient 

in azimuthal direction to axial 
direction. 

Fig. 3-10-4. Contour of maximum cross-flow 
velocity. 

  
Fig. 3-10-5. Variation of N-factor along stream-

lines corresponding to Fig. 3-7-1. 
Fig. 3-10-6. Contour of iso-N lines comparing to 

those of base shape. 
 
 

 
Fig. 3-10-7.  Cross sections 

Table 3-10. 
 

Candidate S10 Computation ID ID154 
M 2 R_11 R(x) R_21 R(x) 

α [deg] 2 A_11 0.05 A_21 0 
L [m] 0.33 C_11 1 C_21 1 

ReL [million] 4.0×106 n_11 1 n_21 0 
Base Shape SH m_11 0 m_21 0 

xw 1.0×10-11 D_11 1 D_21 0.2 
wx 1.0×108 r_11 0 r_21 0 
t∞ 2 k_11 3 k_21 2 

 - - - Base Shape  

0.0033 0.0033 
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Fig. 3-11-1.  Side view of shape and typical 

stream-lines. 
Fig. 3-11-2. Pressure distributions on stream-lines 

corresponding to Fig. 3-11-1. 

  
Fig. 3-11-3. Contour of ratio of pressure gradient 

in azimuthal direction to axial 
direction. 

Fig. 3-11-4. Contour of maximum cross-flow 
velocity. 

  
Fig. 3-11-5. Variation of N-factor along stream-

lines corresponding to Fig. 3-7-1. 
Fig. 3-11-6. Contour of iso-N lines. 

 

 
Fig. 3-11-7.  Cross sections 

Table 3-11. 
 

Candidate S11 Computation ID ID046 
M 1.5 R_11 Rmax R_21 Rmax 

α [deg] 2 A_11 0.1 A_21 0 
L [m] 0.33 C_11 1 C_21 1 

ReL [million] 4.0×106 n_11 1 n_21 0 
Base Shape SH m_11 0 m_21 0 

xw 1.0×10-11 D_11 1 D_21 1 
wx 1.0×108 r_11 0 r_21 0 
t∞ 1 k_11 0 k_21 0 

0.0033 0.0033 
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Fig. 3-12-1.  Side view of shape and typical 

stream-lines. 
Fig. 3-12-2. Pressure distributions on stream-lines 

corresponding to Fig. 3-12-1. 

  
Fig. 3-12-3. Contour of ratio of pressure gradient 

in azimuthal direction to axial 
direction. 

Fig. 3-12-4. Contour of maximum cross-flow 
velocity. 

  
Fig. 3-12-5. Variation of N-factor along stream-

lines corresponding to Fig. 3-7-1. 
Fig. 3-12-6. Contour of iso-N lines. 

 

 
Fig. 3-12-7.  Cross sections 

Table 3-12. 
 

Candidate S12 Computation ID ID047 
M 2.5 R_11 Rmax R_21 Rmax 

α [deg] 2 A_11 0.1 A_21 0 
L [m] 0.33 C_11 1 C_21 1 

ReL [million] 4.0×106 n_11 1 n_21 0 
Base Shape SH m_11 0 m_21 0 

xw 1.0×10-11 D_11 1 D_21 1 
wx 1.0×108 r_11 0 r_21 0 
t∞ 1 k_11 0 k_21 0 

0.0033 0.0033 
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Fig. 3-13-1.  Side view of shape and typical 

stream-lines. 
Fig. 3-13-2. Pressure distributions on stream-lines 

corresponding to Fig. 3-13-1. 

  
Fig. 3-13-3. Contour of ratio of pressure gradient 

in azimuthal direction to axial 
direction. 

Fig. 3-13-4. Contour of maximum cross-flow 
velocity. 

  
Fig. 3-13-5. Variation of N-factor along stream-

lines corresponding to Fig. 3-7-1. 
Fig. 3-13-6. Contour of iso-N lines. 

 

 
Fig. 3-13-7.  Cross sections 

Table 3-13. 
 

Candidate S13 Computation ID ID055 
M 2 R_11 Rmax R_21 Rmax 

α [deg] 1 A_11 0.1 A_21 0 
L [m] 0.33 C_11 1 C_21 1 

ReL [million] 4.0×106 n_11 1 n_21 0 
Base Shape SH m_11 0 m_21 0 

xw 1.0×10-11 D_11 1 D_21 1 
wx 1.0×108 r_11 0 r_21 0 
t∞ 1 k_11 0 k_21 0 

0.0033 0.0033 
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Fig. 3-14-1.  Side view of shape and typical 

stream-lines. 
Fig. 3-14-2. Pressure distributions on stream-lines 

corresponding to Fig. 3-14-1. 

  
Fig. 3-14-3. Contour of ratio of pressure gradient 

in azimuthal direction to axial 
direction. 

Fig. 3-14-4. Contour of maximum cross-flow 
velocity. 

  
Fig. 3-14-5. Variation of N-factor along stream-

lines corresponding to Fig. 3-7-1. 
Fig. 3-14-6. Contour of iso-N lines. 

 
 
 

 
Fig. 3-14-7.  Cross sections 

Table 3-14. 
 

Candidate S14 Computation ID ID056 
M 2 R_11 Rmax R_21 Rmax 

α [deg] 3 A_11 0.1 A_21 0 
L [m] 0.33 C_11 1 C_21 1 

ReL [million] 4.0×106 n_11 1 n_21 0 
Base Shape SH m_11 0 m_21 0 

xw 1.0×10-11 D_11 1 D_21 1 
wx 1.0×108 r_11 0 r_21 0 
t∞ 1 k_11 0 k_21 0 

0.0033 0.0033 
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4.2. 自然層流効果に関する考察 

 前述した通り，正弦波変形に対する自然層流効果を調査した結果，調査した範囲では

S01 の遷移位置が非常に大きく後退することがわかった．そして，側面の自然層流効果は，

周方向と軸方向の圧力勾配比が小さいと得られることがわかった．この圧力勾配比につい

て以下に考察する． 
 この圧力勾配比を小さくするには，比の分母である軸方向の圧力勾配を大きくするか，

分子である周方向の圧力勾配を小さくすれば良い．例えば，軸方向の圧力勾配は，半径を

大きく，すなわち太い形状にすれば増大するが，後端の半径が拘束条件として与えられて

いると変化させられる範囲が限られる．また急激な半径増加は圧力抵抗の増加という大き

なデメリットを伴うことが推測される．逆に，周方向の圧力勾配を小さくするためには，

まず半径を小さくすることが考えられるが，それでは軸方向の圧力勾配が失われてしまう． 
そこで自然層流効果の高かった S01 の圧力分布に再び着目すると，極大を過ぎた位置

で圧力勾配比が非常に小さくなっていることがわかる（Fig. 3-1-2）．これは，形状が軸対

称であるにもかかわらず，迎角をとることによって，一様流からみた形状のピーク（極大

点；以下，形状のピークとは半径分布の極大値，あるいは極大値をとる極大点を指す）が

トップラインとボトムラインで前後にずれ，それに伴って圧力分布のピーク，すなわち圧

力が負圧側の極大をとる位置もトップラインとボトムラインで前後にずれたためだと考え

られる．模式図 Fig.4 に示す様に， y 軸を中心に xz 面を迎角α傾け，一様流方向に fx 軸

をとったとする．また形状を fx 軸からの半径として ),( fff xR ϕ として表すと，一様流か

らみた形状のピーク，すなわち 0=∂∂ ff xR となる位置（図中に黒丸●で表示）は，形状の

ピーク，すなわち 0=∂∂ xR となる位置（図中に白丸○で表示）と一致しない．この簡単な

幾何学的な考察から，一様流からみた形状のピークは，トップラインではボトムラインに

比べ前進することがわかる．圧力分布のピークも，また Fig. 3-1-2 に示す通り，トップラ

インではボトムラインよりも実際に上流側にずれていることが確認できる．その結果とし

て，軸対称変形ではピークの下流側で，両者の差が小さくなっていること，そして S01
では迎角と変形量のバランスから両者の差が非常に小さくなっていたことがわかった．  

従って，迎角に応じた非軸対称の変形を与え，圧力分布のピーク位置を適当に配置でき

れば S01 よりも更に大きな自然層流効果を得られる可能性がある．  
 

 

 
 

Fig. 4.  Illustration of peak location. 
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4.3. 実験結果 

自然層流効果の検証実験は，典型的な正弦波変形形状である S01 形状について行った．

ただし迎角 0.3=α deg としたので厳密には S14 である． 
迎角 0.3=α deg とした場合の S01 と同一形状，すなわち S14 と，同じく迎角 0.3=α deg

の基準形状 Sears-Haack 体について，実験的に観測された表面温度分布を Fig. 5 に示す．

吸い込み風洞においては，円錐形状で熱伝達は，先端から後端に向かって単調減少する．

よって，気流温度が室温より低い場合，表面温度は上流側から下流側に向かい緩やかに上

昇する．ここで境界層が層流から乱流へ遷移すると，熱伝達率が急激に増加するため，層

流状態より表面温度の低い領域が現れる．果たして，図に示すように，後端側に楔状の低

温部が観測された．従って，境界層が先端側では層流に，後端側の楔状領域では乱流とな

っていることがわかる．そして，表面温度が急激に変化する領域が，遷移領域と解釈でき

る． 
母線に沿った温度分布の解析から，Fig.5(b)に示す S14 の楔の先端位置では，約 190mm

から約 255mm が遷移領域となる．遷移領域の中央を遷移位置と定義すると約 223mm が

遷移位置となる．一方，基準形状である Sears-Haack 体では約 105mm から約 140mm が遷

移領域となり，遷移位置は約 123mm が遷移位置であった．従って S14 では基準形状に比

べ 100mm 程度後退していた．この結果から，S01 の遷移位置が基準に比べ大きく後退し

ていることが実験的に確認された． 
ところで，この遷移位置を，数値的に予測される等 N 値線と比較すると，それぞれの

遷移位置における N 値がおおよそ 9.11=N および 1.8=N に対応すると予測された．遷移位

置における N が形状によって異なる原因は不明だが，等 N 値で予測されたよりも大きな

自然層流効果が得られた結果となった．一方，Flared-cone およびそれを基準とする変形形

状の遷移位置は，本稿では示さないが，それぞれ先端から約 115mm および約 135mm であ

った[15,16]．この遷移位置の後退量は，S14 および Sears-Haack 体に比べ小さかったが，

遷移位置は，それぞれおおよそ 1.5=N および 4.5=N と，両者で整合しており妥当といえ

る．形状によって，遷移位置における N 値が異なる原因は不明である． 
いずれにしても，実験的に，正弦波変形による自然層流効果が確認された． 
 

(a) Base shape(Sears-Haack body; 0.3=α deg) (b) Typical sinusoidal deformation (S14; 0.3=α deg) 

   
Fig. 5.  Surface temperaturedistribution. 

 
4.4. 抵抗の推算 

S01 に代表される正弦波変形形状が自然層流効果をもたらすことは，数値的にも，実験

的にも確認できた．そこで遷移位置の後退がどの程度摩擦抵抗係数 DfC の低減に寄与して

いるのかを評価するため，また変形が圧力抵抗係数 DpC へどの程度影響を及ぼしているか

を評価するため，S01 から S07 までの摩擦抵抗係数 DfC および圧力抵抗係数 DpC を 3.1 節

に示した方法で算出した．  
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その結果，を Fig. 6 に示す．図中の破線は，摩擦抵抗係数 DfC に圧力抵抗係数 DpC を加

えた全抵抗が基準形状である Sears-Haack 体と等しく一定である条件を示す． 
N 値分布より遷移位置が非常に大きく後退した S01 では基準形状に比べ摩擦抵抗をおよ

そ 23%低減させることが確認された．しかし圧力抵抗は，それよりも大きく，80%増加し

てしまうことがわかった．圧力抵抗が大幅に増加してしまった原因は，急激な半径増大，

とくに後端近くでの半径増大による圧縮の影響と考えられる． 
その他については，S01 と同様に圧力抵抗が増大してしまう形状も多かったが，一方で

S01 には及ばないものの摩擦抵抗が低減されて形状が多くあることがわかった．特に S06
と S07 については，全抵抗が基準形状である Sears-Haack 体に比べ，それぞれ 1.5%および

2.6%程度小さくなることがわかった．これらの形状は，4.1 節でも述べた様に，遷移位置

の後退は小さいものの，圧力抵抗がほとんど増加していないために，微小な摩擦抵抗低減

が全抵抗の低減に繋がった． 
上記の結果から，本稿に挙げたような，重ね合わせる波数成分の数が少ない正弦波変形では，

変形が形状全体にわたる．そのため自然層流効果を発揮したい部分以外では，半径の変化が

悪影響をおよぼし，圧力抵抗を増加させる可能性が高いことがわかった．従って，圧力抵抗を増

大させないためには，半径を急激に増大させないよう工夫する必要がある．そのためには，

変形を，自然層流効果を発揮したい部分に限り，局在した波状の変形にすることが考えられる． 
 

 
 

Fig. 6.  Estimation of friction and pressure drags of candidates 
with sinusoidal deformation and base shape (SH). 

 

5. 局在波変形による自然層流機首設計 

前節に述べたように，正弦波変形形状に対する遷移解析から，大きな自然層流効果を得

るには，変形を非軸対称に与え，形状のピーク，またそれに伴う圧力分布のピークの位置を

適当に配置させるべきであることが示唆された．また，摩擦抵抗および圧力抵抗の推算から，

摩擦抵抗を低減させながら圧力抵抗を低減させるには，形状全体にわたる変形ではなく，自

然層流効果をもたらしたい位置に局在した非軸対称な変形が最も有効であることが示唆された． 
そこで，本節では局在波変形による自然層流機首設計の試みについて述べる．形状の記述

は 2 節で述べた通りである． 
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5.1. 数値的な遷移解析結果 

正弦波変形形状に対する遷移解析から，大きな自然層流効果を得るには，変形を非軸対称

に与え，形状のピーク，またそれに伴う圧力分布のピークの位置を適当に配置させるべきで

あることが示唆された．そこで，まず局在波変形形状 L01 から L06 では変形の大きさは変更せず

に，側面における変形の稜線の傾きを変化させた．Fig. 7 に示すように，側面における等 x 断面

と変形の稜線のなす角度（半時計回りを正とする）をΘ として以下の式(23)と表す． 
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( )( ) ( )( )
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      (23) 

 
式(23)は，分母に局所的な半径 ( )φ,xR を含むため，数値的に算出した．角度Θは，主として

3H により定めた．ただし， deg0=Θ の場合には，より明確に定義するため， ∞=3H ではなく

01 =H とした． 
Θは，L01 から L06 で， deg10+=Θ から deg30−=Θ で変化させた． 

 
Table 1-2 に挙げる局在波変形形状に対する数値解析結果を形状毎に示す(Fig. 8-1-1～8-

13-7)．また，一様流条件および形状を決定したパラメータを，Table 1-1 と重複するが，抜粋し

Table 4-1～4-13 に示す．各図表は，4.1 節に示した正弦波変形の場合と同様で，Sears-Haack
体に対する Fig.2-1～Fig.2-7 の，図番の末尾が同じものに対応している．ただし，予測遷移位置

については，末尾が 6 の図（Fig. 8-1-6, Fig. 8-2-6, Fig. 8-3-6, Fig. 8-4-6, Fig. 8-5-6, Fig. 8-6-6, 
Fig. 8-7-6, Fig. 8-8-6, Fig. 8-9-6, Fig. 8-10-6, Fig. 8-11-6, Fig. 8-12-6 および Fig. 8-13-6）に，比

較のためにの Sears-Haack 体に対する N 値コンタが併記してある．  
 

 

 
 

Fig. 7.  Tangential angle of ridge line of peak. 
 
ところで，変形は，自然層流効果をもたらしたい位置に局在した非軸対称な変形が最も有効

であることが示唆されている．そこで，正弦波変形形状の中で最も自然層流効果の大きかった

S01 の先端側の形状（Fig. 3-1-1）を保ちつつ，後端側は基準形状となるようにパラメータ

を決定した．結果として得られた形状は， Fig. 8-1-1，Fig. 8-2-1，Fig. 8-3-1，Fig. 8-4-1，
Fig. 8-5-1 および Fig. 8-6-1 に示すように，S01（Fig. 3-1-1）に比べ基準形状（Fig. 2-1）に
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一見して近くなった．しかし，それらの圧力分布は，基準形状の圧力分布（Fig. 2-2）と

は明らかに異なり，変形形状のピーク（ ( )φ,xR の極大）近傍に，ピークをもつ（Fig. 8-1-
2，Fig. 8-2-2，Fig. 8-3-2，Fig. 8-4-2，Fig. 8-5-2 および Fig. 8-6-2）． 
圧力分布のピークの位置は， deg0=Θ の場合（Fig. 8-3-2），あるいはΘが正の場合（Fig. 

8-1-2 および Fig. 8-2-2）は，正弦波変形の S01 と同様にボトムラインに比べ，トップラインで前方

にあるが，Θが負に増大するにつれて，トップラインにおけるピークが相対的に後方へ移動するよ

うに見える．そこで， Θ と，形状および Cp のトップラインとボトムラインのピーク位置の差分( Rx∆ ，

Cpx∆ )との関係を Fig. 9 に示す．図から明らかなように，Θが正に大きい場合には，形状および圧

力係数のピーク位置の差分は負，つまりボトムライン側のピーク位置がトップライン側のピーク位

置に比べ前進しており，Θが負に大きい場合にはその逆となっている．従ってΘが正から負に増

大するにつれて，周方向の圧力勾配が減少する領域が，ピークの後方からピークの前方へ移動

していることになる．この結果から，正弦波変形に対して考察した通り，流れから見た形状のピー

クと圧力分布のピーク位置は密接に関係すること，またトップラインとボトムラインにおける圧力分

布のピークの相対的な位置関係に周方向の圧力勾配が大きく依存することが確かめられた． 
そして，その結果，周方向と軸方向の圧力勾配比の絶対値が増大する領域も後方へ移動

し，その前方には圧力勾配比が非常に減少する領域が広がった（Fig. 8-1-3，Fig. 8-2-3，
Fig. 8-3-3，Fig. 8-4-3，Fig. 8-5-3 および Fig. 8-6-3）．この領域では最大横流れ速度が減少

するため，稜線の傾きが最も負に大きい deg30−=Θ の L06 では広い範囲にわたって横流れ

速度がほぼゼロとなった．最終的にこの 6 つの中では，L06 の遷移位置が最も後退した

（Fig. 8-1-4，Fig. 8-2-4，Fig. 8-3-4，Fig. 8-4-4，Fig. 8-5-4 および Fig. 8-6-4）． 
ただし L06 の遷移位置は，S07 や S01 ほどは後退しなかった(Fig. 3-1-4，Fig. 3-7-4)．そ

の原因は，圧力分布のピーク位置より後方で圧力勾配比，すなわち最大横流れ速度が大き

くなってしまったためである（Fig. 8-6-4）． 
 
変形を後方で与えた L07 の解析結果を示す．この形状では，変形を後方で与えている

ので，自然層流効果が現れる領域も，後方へ移動することが期待される．変形の高さおよ

び軸方向変形の幅，稜線の傾きが等しい L03 と比較すると，期待通り後方における遷移位置，

すわなち大きな N 値で予測される遷移位置の後退が大きかった（Fig. 8-7-6）．  
 
次に，正弦波変形の場合と同様に，変形の高さおよび幅を変化させた． 
L08 および L09 に，L06 と稜線の傾きは等しく deg30−=Θ であるが，高さが L06 の 2/3，

1/3 と小さくした場合を示す．高さが小さいと軸方向の圧力勾配が小さくなり，自然層流

効果も減少すると推測される．解析の結果，形状，圧力分布および圧力勾配比は段々と基

準形状に近づいていることがわかる（Fig. 8-8-3 および 8-9-3，Fig. 8-8-4 および 8-9-4，Fig. 
8-8-5 および 8-9-5）．従って遷移位置の後退も，高さが小さくなるに従い，段々減少する

ことが確認された（Fig. 8-8-6～8-9-6）． 
 
一方，L10 および L11 に，L09 と稜線の傾きおよび高さは等しいが，軸方向の変形の幅

が L09 の 2/3，1/3 と小さくした場合を示す．軸方向の変形の幅が小さいと，軸方向の圧

力勾配が大きくなり，自然層流効果が増大することを期待した．そして，解析の結果，形

状，圧力分布および圧力勾配比の変化が増大することがわかった（Fig. 8-10-3 および 8-
11-3，Fig. 8-10-4 および 8-11-4，Fig. 8-10-5 および 8-11-5）． 
特に L11 では，圧力のピーク前方で，トップラインとボトムラインの圧力差がほとん

どなくなることがわかった（Fig. 8-11-4）．この領域では，当然圧力勾配比もほぼゼロと

なり，最大横流れ速度もゼロに近づいた（Fig. 8-11-5）．ただしその前後における最大横

流れ速度は，逆に大きくなってしまった．  
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Fig. 8-1-1.  Side view of shape and typical stream-

lines. 
Fig. 8-1-2. Pressure distributions on stream-lines 

corresponding to Fig. 8-1-1. 

  
Fig. 8-1-3. Contour of ratio of pressure gradient 

in azimuthal direction to axial 
direction. 

Fig. 8-1-4. Contour of maximum cross-flow 
velocity. 

  
Fig. 8-1-5. Variation of N-factor along stream-

lines corresponding to Fig. 8-1-1. 
Fig. 8-1-6. Contour of iso-N lines comparing to 

those of base shape. 

 
Fig. 8-1-7.  Cross sections 

Table 4-1. 
 

Candidate L01 Computation ID ID224 
M 2 𝛆𝛆𝟎𝟎𝟏𝟏 1 𝛋𝛋𝟎𝟎𝟏𝟏 0.85 

α [deg] 2 𝐄𝐄𝟎𝟎𝟏𝟏 0 𝐇𝐇𝟏𝟏𝟏𝟏 2.5 
L [m] 0.33 ∅𝟎𝟎𝟏𝟏 180 𝐇𝐇𝟐𝟐𝟏𝟏 0.25 

ReL [million] 4.0×106 𝛌𝛌𝟎𝟎𝟏𝟏 1 𝐇𝐇𝟑𝟑𝟏𝟏 200 
Base Shape SH 𝐆𝐆𝟎𝟎𝟏𝟏 0.0004   

xw 0.0033     
wx 30     
t∞ 1     

 - - - Base Shape  

0.0033 0.0033 
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Fig. 8-2-1.  Side view of shape and typical stream-

lines. 
Fig. 8-2-2. Pressure distributions on stream-lines 

corresponding to Fig. 8-2-1. 

  
Fig. 8-2-3. Contour of ratio of pressure gradient 

in azimuthal direction to axial 
direction. 

Fig. 8-2-4. Contour of maximum cross-flow 
velocity. 

  
Fig. 8-2-5. Variation of N-factor along stream-

lines corresponding to Fig. 8-2-1. 
Fig. 8-2-6. Contour of iso-N lines comparing to 

those of base shape. 
 

 
Fig. 8-2-7.  Cross sections 

Table 4-2. 
 

Candidate L02 Computation ID ID255 
M 2 𝛆𝛆𝟎𝟎𝟏𝟏 1 𝛋𝛋𝟎𝟎𝟏𝟏 0.85 

α [deg] 2 𝐄𝐄𝟎𝟎𝟏𝟏 0 𝐇𝐇𝟏𝟏𝟏𝟏 2.5 
L [m] 0.33 ∅𝟎𝟎𝟏𝟏 180 𝐇𝐇𝟐𝟐𝟏𝟏 0.25 

ReL [million] 4.0×106 𝛌𝛌𝟎𝟎𝟏𝟏 1 𝐇𝐇𝟑𝟑𝟏𝟏 500 
Base Shape SH 𝐆𝐆𝟎𝟎𝟏𝟏 0.0004   

xw 0.0033     
wx 30     
t∞ 1     

 - - - Base Shape  

0.0033 0.0033 
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Fig. 8-3-1.  Side view of shape and typical stream-

lines. 
Fig. 8-3-2. Pressure distributions on stream-lines 

corresponding to Fig. 8-3-1. 

  
Fig. 8-3-3. Contour of ratio of pressure gradient 

in azimuthal direction to axial 
direction. 

Fig. 8-3-4. Contour of maximum cross-flow 
velocity. 

  
Fig. 8-3-5. Variation of N-factor along stream-

lines corresponding to Fig. 8-3-1. 
Fig. 8-3-6. Contour of iso-N lines comparing to 

those of base shape. 
 

 
Fig. 8-3-7.  Cross sections 

Table 4-3. 
 

Candidate L03 Computation ID ID211 
M 2 𝛆𝛆𝟎𝟎𝟏𝟏 1 𝛋𝛋𝟎𝟎𝟏𝟏 0.85 

α [deg] 2 𝐄𝐄𝟎𝟎𝟏𝟏 0 𝐇𝐇𝟏𝟏𝟏𝟏 0 
L [m] 0.33 ∅𝟎𝟎𝟏𝟏 180 𝐇𝐇𝟐𝟐𝟏𝟏 0.25 

ReL [million] 4.0×106 𝛌𝛌𝟎𝟎𝟏𝟏 1 𝐇𝐇𝟑𝟑𝟏𝟏 65 
Base Shape SH 𝐆𝐆𝟎𝟎𝟏𝟏 0.0004   

xw 0.0033     
wx 30     
t∞ 1     

 - - - Base Shape  

0.0033 0.0033 
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Fig. 8-4-1.  Side view of shape and typical stream-

lines. 
Fig. 8-4-2. Pressure distributions on stream-lines 

corresponding to Fig. 8-4-1. 

  
Fig. 8-4-3. Contour of ratio of pressure gradient 

in azimuthal direction to axial 
direction. 

Fig. 8-4-4. Contour of maximum cross-flow 
velocity. 

  
Fig. 8-4-5. Variation of N-factor along stream-

lines corresponding to Fig. 8-4-1. 
Fig. 8-4-6. Contour of iso-N lines comparing to 

those of base shape. 
 
 

 
Fig. 8-4-7.  Cross sections 

Table 4-4. 
 

Candidate L04 Computation ID ID256 
M 2 𝛆𝛆𝟎𝟎𝟏𝟏 1 𝛋𝛋𝟎𝟎𝟏𝟏 0.85 

α [deg] 2 𝐄𝐄𝟎𝟎𝟏𝟏 0 𝐇𝐇𝟏𝟏𝟏𝟏 2.5 
L [m] 0.33 ∅𝟎𝟎𝟏𝟏 180 𝐇𝐇𝟐𝟐𝟏𝟏 0.25 

ReL [million] 4.0×106 𝛌𝛌𝟎𝟎𝟏𝟏 1 𝐇𝐇𝟑𝟑𝟏𝟏 -500 
Base Shape SH 𝐆𝐆𝟎𝟎𝟏𝟏 0.0004   

xw 0.0033     
wx 30     
t∞ 1     

 - - - Base Shape  

0.0033 0.0033 
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Fig. 8-5-1.  Side view of shape and typical stream-

lines. 
Fig. 8-5-2. Pressure distributions on stream-lines 

corresponding to Fig. 8-5-1. 

  
Fig. 8-5-3. Contour of ratio of pressure gradient 

in azimuthal direction to axial 
direction. 

Fig. 8-5-4. Contour of maximum cross-flow 
velocity. 

  
Fig. 8-5-5. Variation of N-factor along stream-

lines corresponding to Fig. 8-5-1. 
Fig. 8-5-6. Contour of iso-N lines comparing to 

those of base shape. 

 
Fig. 8-5-7.  Cross sections 

Table 4-5. 
 

Candidate L05 Computation ID ID254 
M 2 𝛆𝛆𝟎𝟎𝟏𝟏 1 𝛋𝛋𝟎𝟎𝟏𝟏 0.85 

α [deg] 2 𝐄𝐄𝟎𝟎𝟏𝟏 0 𝐇𝐇𝟏𝟏𝟏𝟏 2.5 
L [m] 0.33 ∅𝟎𝟎𝟏𝟏 180 𝐇𝐇𝟐𝟐𝟏𝟏 0.25 

ReL [million] 4.0×106 𝛌𝛌𝟎𝟎𝟏𝟏 1 𝐇𝐇𝟑𝟑𝟏𝟏 -200 
Base Shape SH 𝐆𝐆𝟎𝟎𝟏𝟏 0.0004   

xw 0.0033     
wx 30     
t∞ 1     

 - - - Base Shape  

0.0033 0.0033 
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Fig. 8-6-1.  Side view of shape and typical stream-

lines. 
Fig. 8-6-2. Pressure distributions on stream-lines 

corresponding to Fig. 8-6-1. 

  
Fig. 8-6-3. Contour of ratio of pressure gradient 

in azimuthal direction to axial 
direction. 

Fig. 8-6-4. Contour of maximum cross-flow 
velocity. 

  
Fig. 8-6-5. Variation of N-factor along stream-

lines corresponding to Fig. 8-6-1. 
Fig. 8-6-6. Contour of iso-N lines comparing to 

those of base shape. 

 
Fig. 8-6-7.  Cross sections 

Table 4-6. 
 

Candidate L06 Computation ID ID213 
M 2 𝛆𝛆𝟎𝟎𝟏𝟏 1 𝛋𝛋𝟎𝟎𝟏𝟏 0.85 

α [deg] 2 𝐄𝐄𝟎𝟎𝟏𝟏 0 𝐇𝐇𝟏𝟏𝟏𝟏 2.5 
L [m] 0.33 ∅𝟎𝟎𝟏𝟏 180 𝐇𝐇𝟐𝟐𝟏𝟏 0.25 

ReL [million] 4.0×106 𝛌𝛌𝟎𝟎𝟏𝟏 1 𝐇𝐇𝟑𝟑𝟏𝟏 -65 
Base Shape SH 𝐆𝐆𝟎𝟎𝟏𝟏 0.0004   

xw 0.0033     
wx 30     
t∞ 1     

 - - - Base Shape  

0.0033 0.0033 
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Fig. 8-7-1.  Side view of shape and typical stream-

lines. 
Fig. 8-7-2. Pressure distributions on stream-lines 

corresponding to Fig. 8-7-1. 

  
Fig. 8-7-3. Contour of ratio of pressure gradient 

in azimuthal direction to axial 
direction. 

Fig. 8-7-4. Contour of maximum cross-flow 
velocity. 

  
Fig. 8-7-5. Variation of N-factor along stream-

lines corresponding to Fig. 8-7-1. 
Fig. 8-7-6. Contour of iso-N lines comparing to 

those of base shape. 

 
Fig. 8-7-7.  Cross sections 

Table 4-7. 
 

Candidate L07 Computation ID ID266 
M 2 𝛆𝛆𝟎𝟎𝟏𝟏 1 𝛋𝛋𝟎𝟎𝟏𝟏 1.1 

α [deg] 2 𝐄𝐄𝟎𝟎𝟏𝟏 0 𝐇𝐇𝟏𝟏𝟏𝟏 0 
L [m] 0.33 ∅𝟎𝟎𝟏𝟏 180 𝐇𝐇𝟐𝟐𝟏𝟏 0.4 

ReL [million] 4.0×106 𝛌𝛌𝟎𝟎𝟏𝟏 1 𝐇𝐇𝟑𝟑𝟏𝟏 65 
Base Shape SH 𝐆𝐆𝟎𝟎𝟏𝟏 0.00055   

xw 0.0033     
wx 30     
t∞ 1     

 - - - Base Shape  

0.0033 0.0033 
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Fig. 8-8-1.  Side view of shape and typical stream-

lines. 
Fig. 8-8-2. Pressure distributions on stream-lines 

corresponding to Fig. 8-8-1. 

  
Fig. 8-8-3. Contour of ratio of pressure gradient 

in azimuthal direction to axial 
direction. 

Fig. 8-8-4. Contour of maximum cross-flow 
velocity. 

  
Fig. 8-8-5. Variation of N-factor along stream-

lines corresponding to Fig. 8-8-1. 
Fig. 8-8-6. Contour of iso-N lines comparing to 

those of base shape. 

 
Fig. 8-8-7.  Cross sections 

Table 4-8. 
 

Candidate L08 Computation ID ID262 
M 2 𝛆𝛆𝟎𝟎𝟏𝟏 1 𝛋𝛋𝟎𝟎𝟏𝟏 1 

α [deg] 2 𝐄𝐄𝟎𝟎𝟏𝟏 0 𝐇𝐇𝟏𝟏𝟏𝟏 2.5 
L [m] 0.33 ∅𝟎𝟎𝟏𝟏 180 𝐇𝐇𝟐𝟐𝟏𝟏 0.25 

ReL [million] 4.0×106 𝛌𝛌𝟎𝟎𝟏𝟏 1 𝐇𝐇𝟑𝟑𝟏𝟏 -65 
Base Shape SH 𝐆𝐆𝟎𝟎𝟏𝟏 0.00026   

xw 0.0033     
wx 30     
t∞ 1     

 - - - Base Shape  

0.0033 0.0033 
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Fig. 8-9-1.  Side view of shape and typical stream-

lines. 
Fig. 8-9-2. Pressure distributions on stream-lines 

corresponding to Fig. 8-9-1. 

  
Fig. 8-9-3. Contour of ratio of pressure gradient 

in azimuthal direction to axial 
direction. 

Fig. 8-9-4. Contour of maximum cross-flow 
velocity. 

  
Fig. 8-9-5. Variation of N-factor along stream-

lines corresponding to Fig. 8-9-1. 
Fig. 8-9-6. Contour of iso-N lines comparing to 

those of base shape. 

 
Fig. 8-9-7.  Cross sections 

Table 4-9. 
 

Candidate L09 Computation ID ID263 
M 2 𝛆𝛆𝟎𝟎𝟏𝟏 1 𝛋𝛋𝟎𝟎𝟏𝟏 1.2 

α [deg] 2 𝐄𝐄𝟎𝟎𝟏𝟏 0 𝐇𝐇𝟏𝟏𝟏𝟏 2.5 
L [m] 0.33 ∅𝟎𝟎𝟏𝟏 180 𝐇𝐇𝟐𝟐𝟏𝟏 0.25 

ReL [million] 4.0×106 𝛌𝛌𝟎𝟎𝟏𝟏 1 𝐇𝐇𝟑𝟑𝟏𝟏 -65 
Base Shape SH 𝐆𝐆𝟎𝟎𝟏𝟏 0.000185   

xw 0.0033     
wx 30     
t∞ 1     

 - - - Base Shape  

0.0033 0.0033 
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Fig. 8-10-1.  Side view of shape and typical stream-

lines. 
Fig. 8-10-2. Pressure distributions on stream-lines 

corresponding to Fig. 8-10-1. 

  
Fig. 8-10-3. Contour of ratio of pressure gradient 

in azimuthal direction to axial 
direction. 

Fig. 8-10-4. Contour of maximum cross-flow 
velocity. 

  
Fig. 8-10-5. Variation of N-factor along stream-

lines corresponding to Fig. 8-10-1. 
Fig. 8-10-6. Contour of iso-N lines comparing to 

those of base shape. 

 
Fig. 8-10-7.  Cross sections 

Table 4-10. 
 

Candidate L10 Computation ID ID265 
M 2 𝛆𝛆𝟎𝟎𝟏𝟏 1 𝛋𝛋𝟎𝟎𝟏𝟏 0.8 

α [deg] 2 𝐄𝐄𝟎𝟎𝟏𝟏 0 𝐇𝐇𝟏𝟏𝟏𝟏 2.5 
L [m] 0.33 ∅𝟎𝟎𝟏𝟏 180 𝐇𝐇𝟐𝟐𝟏𝟏 0.25 

ReL [million] 4.0×106 𝛌𝛌𝟎𝟎𝟏𝟏 1 𝐇𝐇𝟑𝟑𝟏𝟏 -65 
Base Shape SH 𝐆𝐆𝟎𝟎𝟏𝟏 0.000185   

xw 0.0033 
 wx 30 

t∞ 1 

 - - - Base Shape  

0.0033 0.0033 
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Fig. 8-11-1.  Side view of shape and typical 

stream-lines. 
Fig. 8-11-2. Pressure distributions on stream-lines 

corresponding to Fig. 8-11-1. 

  
Fig. 8-11-3. Contour of ratio of pressure gradient 

in azimuthal direction to axial 
direction. 

Fig. 8-11-4. Contour of maximum cross-flow 
velocity. 

  
Fig. 8-11-5. Variation of N-factor along stream-

lines corresponding to Fig. 8-11-1. 
Fig. 8-11-6. Contour of iso-N lines comparing to 

those of base shape. 

 
Fig. 8-11-7.  Cross sections 

Table 4-11. 
 

Candidate L11 Computation ID ID214 
M 2 𝛆𝛆𝟎𝟎𝟏𝟏 1 𝛋𝛋𝟎𝟎𝟏𝟏 0.4 

α [deg] 2 𝐄𝐄𝟎𝟎𝟏𝟏 0 𝐇𝐇𝟏𝟏𝟏𝟏 2.5 
L [m] 0.33 ∅𝟎𝟎𝟏𝟏 180 𝐇𝐇𝟐𝟐𝟏𝟏 0.25 

ReL [million] 4.0×106 𝛌𝛌𝟎𝟎𝟏𝟏 1 𝐇𝐇𝟑𝟑𝟏𝟏 -65 
Base Shape SH 𝐆𝐆𝟎𝟎𝟏𝟏 0.000185   

xw 0.0033     
wx 30     
t∞ 1     

 - - - Base Shape  

0.0033 0.0033 
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Fig. 8-12-1.  Side view of shape and typical 

stream-lines. 
Fig. 8-12-2. Pressure distributions on stream-lines 

corresponding to Fig. 8-12-1. 

  
Fig. 8-12-3. Contour of ratio of pressure gradient 

in azimuthal direction to axial 
direction. 

Fig. 8-12-4. Contour of maximum cross-flow 
velocity. 

  
Fig. 8-12-5. Variation of N-factor along stream-

lines corresponding to Fig. 8-12-1. 
Fig. 8-12-6. Contour of iso-N lines comparing to 

those of base shape. 

 
Fig. 8-12-7.  Cross sections 

Table 4-12. 
 

Candidate L12 Computation ID ID252 
M 2 𝛆𝛆𝟎𝟎𝟏𝟏 1 𝛋𝛋𝟎𝟎𝟏𝟏 0.4 

α [deg] 2 𝐄𝐄𝟎𝟎𝟏𝟏 0 𝐇𝐇𝟏𝟏𝟏𝟏 2.5 
L [m] 0.33 ∅𝟎𝟎𝟏𝟏 180 𝐇𝐇𝟐𝟐𝟏𝟏 0.25 

ReL [million] 4.0×106 𝛌𝛌𝟎𝟎𝟏𝟏 1 𝐇𝐇𝟑𝟑𝟏𝟏 65 
Base Shape SH 𝐆𝐆𝟎𝟎𝟏𝟏 0.000185   

xw 0.0033     
wx 30     
t∞ 1     

 - - - Base Shape  

0.0033 0.0033 
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Fig. 8-13-1.  Side view of shape and typical 

stream-lines. 
Fig. 8-13-2. Pressure distributions on stream-lines 

corresponding to Fig. 8-13-1. 

  
Fig. 8-13-3. Contour of ratio of pressure gradient 

in azimuthal direction to axial 
direction. 

Fig. 8-13-4. Contour of maximum cross-flow 
velocity. 

  
Fig. 8-13-5. Variation of N-factor along stream-

lines corresponding to Fig. 8-13-1. 
Fig. 8-13-6. Contour of iso-N lines comparing to 

those of base shape. 
 
 

 
Fig. 8-13-7.  Cross sections 

Table 4-13. 
 

Candidate L13 Computation ID ID253 
M 2 𝛆𝛆𝟎𝟎𝟏𝟏 1 𝛋𝛋𝟎𝟎𝟏𝟏 0.4 

α [deg] 2 𝐄𝐄𝟎𝟎𝟏𝟏 0 𝐇𝐇𝟏𝟏𝟏𝟏 2.5 
L [m] 0.33 ∅𝟎𝟎𝟏𝟏 180 𝐇𝐇𝟐𝟐𝟏𝟏 0.25 

ReL [million] 4.0×106 𝛌𝛌𝟎𝟎𝟏𝟏 1 𝐇𝐇𝟑𝟑𝟏𝟏 -25 
Base Shape SH 𝐆𝐆𝟎𝟎𝟏𝟏 0.000185   

xw 0.0033     
wx 30     
t∞ 1     

 - - - Base Shape  

0.0033 0.0033 
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L09 から L11 までの変形の幅の変化に伴う圧力分布から N 値曲線の変化は，比較的単

調であるが，L11 の遷移位置（等 N 値線図）は，他の 2 形状と大きく異なった．Fig. 8-11-
6 に示す通り，L11 では deg30=φ から deg90=φ の間でのみ，遷移位置が大きく後退し

た．これは，その間を通る流線が，最大横流れ速度が小さい領域のみを通過したためであ

る．この領域以外では，流線が L09 や L10 よりも大きい最大横流れ速度の領域を通過す

るため，遷移位置があまり後退しなかった．L11 の N 値マップは，S07 のものと定性的に

よく類似していた． 
 
L12 および L13 は，L11 と変形の高さおよび軸方向変形の幅は等しいが，稜線の傾きが

異なる．L01 から L06 までの比較から推測されるように， deg30+=Θ の L12 では，圧力のピーク

の後方でトップラインとボトムラインの圧力がほぼゼロになっていることが確認された

（Fig. 8-12-2）．また deg60−=Θ の L13 では，稜線の傾きが大き過ぎ，圧力のピークの前

方でボトムラインの圧力がトップラインに比べ負に大きくなった（Fig. 8-13-2 において上

方へ移動した）．その結果，最大横流れ速度がほぼゼロとなる領域は L11 よりも更に広

がった（Fig. 8-11-4 および Fig. 8-13-4）．この効果により，遷移位置が基準形状よりも後

退する領域が L11 よりも広がったが，一部の領域では基準形状よりも前進した（Fig. 8-
11-6 および Fig. 8-13-6）．これは，L11 でも触れたが，最大横流れ速度がほぼゼロとなる

領域の前後では，最大横流れ速度が逆に大きくなってしまったためである． 
 
以上の結果から，正弦波変形に対して考察した通り，流れから見た形状のピークと圧力分布

のピーク位置を適切に配置すれば非常に大きな自然層流効果を発揮することができることが確

かめられた．ただし，本稿で検討した局在波変形形状の遷移位置は，いずれも正弦波変形形状

の S07 や S01 よりも前方にあった．高い自然層流効果を得られるよう周方向あるいは軸方向の広

い領域にわたって形状のピークを適切配置するためにはさらに，形状の最適化が必要である． 
 
 

 
Fig. 9.  Peak location of shape and pressure distribution. 

 
 

5.2. 抵抗の推算 

前節で示した通り，局在波変形では，正弦波変形形状で最も遷移が後退した S01 よりも高

い自然層流効果は得られなかった．しかし局在波変形では摩擦抵抗も低減されながら，圧力抵

抗も低減されることを期待していた． 
そこで，局在波変形についても，正弦波変形形状と同様に，3.1 節に示した方法で摩擦抵抗

DfC および圧力抵抗係数 DpC を算出した．結果を Fig. 10 にプロットする． 
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その結果，局在波変形によっても，遷移解析結果から期待された通り，摩擦抵抗の低減が観

察された．特に L07 で摩擦抵抗の低減量が大きかった．また，次に L11 の摩擦抵抗の低減量が

大きかった．その理由は，4.4 節で述べた S07 に対する考察と同じく，L11 では遷移位置が大き

く後退した領域は局所的であったが，その領域と摩擦抵抗の推算に用いた遷移位置を求め

た領域が合致していたからである．この評価方法は，側面における自然層流化の観点から

すれば妥当と言えるが，全摩擦抵抗を評価する観点からすると，やはり過大評価となる． 
他の局在波変形でも，期待通り，圧力抵抗の増大は正弦波変形に比べ抑制傾向にあることが

確認された．しかし，S06 および S07 に比べると，いずれの局在波変形形状でも圧力抵抗の増加

が大きかった．従って，局在波変形の中で全抵抗が基準形状である Sears-Haack 体よりも低減し

ていたのは L11 であったが，その低減量は 1%程度であり，S07 の 2.6%に比べれば小さかった． 
 

 
Fig. 10.  Estimation of friction and pressure drags of 

candidates with local deformation and base shape (SH). 
 

6. 結論 

基準形状に正弦波状，あるいは局在する波状の変形を加えることで，超音速自然層流機

首を設計することを試みた．その結果，自然層流効果をもたらす変形形状の設計指針および

自然層流機首となる形状例が得られた． 
 
遷移位置が後退する典型的な形状は，軸方向に波数 1 の正弦波的な変形を加えた S01 であ

った．この変形による自然層流効果は，実験的にも定性的に検証できた． 
 
S01 形状の境界層流れを分析した結果，変形による自然層流化機構は， 周方向と軸方向の

圧力勾配比が小さくなり，側面の境界層遷移を支配する横流れ不安定が抑制されるためであるこ

とがわかった．そして，それは圧力分布のピークの位置がトップラインとボトムラインで一

様流からみると非対称に配置され，結果として周方向の圧力勾配が小さくなったためと言

える．つまり迎角に応じた非軸対称変形を与えれば自然層流効果が高くなる可能性が示唆さ

れた．  
一方，圧力抵抗は，正弦波変形で大きく増加した形状が多かったが，局在波変形では全体的

に増加量が軽減できた．後端側の急激な半径増加を抑えることで圧力抵抗の増加を抑制出来た．  
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さらに変形の最適化を進めれば，より大きな自然層流効果を発揮する形状が獲得できると期待

される．特に，大型超音速旅客機に対応する一様流 Reynolds 数が高い条件で有意な自然層

流効果が得られることが期待される． また，摩擦抵抗だけでなく，全抵抗も低減できる形状

を獲得できることが期待される． 
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