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Abstract 
 Experimental results of surface pressure measurements on axisymmetric bodies in supersonic 

flows, which were obtained from 2003 to 2012, are summarized. It aims to improve numerical 

technique to predict laminar-turbulent transition in boundary layer with understanding of transition 

mechanism.  
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概要 

 境界層の遷移機構を正しく理解した上で遷移位置を予測する精度をより高めていくため

に，超音速流中に置かれた軸対称物体を対象として 2003 年 3 月から 2012 年 12 月に著者ら

が実施した試験結果のうち，表面静圧変動計測に関する結果をまとめる． 

 

1. はじめに 

地球環境を保全し化石燃料の消費量を低減するために，航空機の抵抗低減が求められて

いる．特に超音速機では全抵抗の約半分を摩擦抵抗が占めるため，特に摩擦抵抗の低減が

必要となる．宇宙航空研究開発機構（JAXA）では，NEXST（National EXperimental Supersonic 

Transport；NEXST）プロジェクトにおいて，自然層流翼の概念を，亜音速前縁の翼として

は世界で初めて，無推力のロケット実験機 NEXST-1 の主翼に適用し，その効果を飛行試験

で実証した[1,2]．また近年では機首の自然層流化も進めている[3-7]． 

これらの自然層流設計を始めとする摩擦抵抗低減を進めて行くには，高精度に境界層が

層流から乱流へ遷移する位置を予測する技術の整備が必須である．JAXA では，線形安定論

や放物型安定性方程式(Parabolized Stability Equations；PSE)に基づく遷移予測コード[8, 9]，

あるいは運動学的波動論に基づく複素特性曲線法を用いた遷移解析コード[10]を独自に開
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発し，様々な流れ場における遷移解析を実施するとともに，ONERA や NASA との国際共同

研究を通じそれらの有用性を確認してきている[11-14]．しかし，新たな自然層流化コンセ

プトを創出するとともに，それを適用した機体を設計するには，境界層の遷移機構を正し

く理解した上で，遷移位置を予測する精度をより高めていく必要がある． 

境界層の遷移機構の理解を促進し，また予測手法の検証を行う方法としては，遷移位置

のみを議論するのではなく，境界層を遷移に導く不安定波の特性（例えば，中心周波数や

波長，位相，増幅率など）についても実験的に計測し数値予測結果と比較することが必要

である．実験的に計測される不安定波の特性が数値予測と一致すれば，予測した不安定機

構がほぼ正しいと考えられる．逆に，実験的に計測される特性が数値予測と一致していな

ければ，不安定機構が正しく理解されていない，あるいは特性値を算出する方法や算出に

至るまでの仮定などに問題があることを示していると考えられる．低速流については，不

安定波の特性はいろいろな流れ場において非常に詳しく調べられているが，超音速中にお

ける検証はまだ十分とは言えず，実験的な検証用データが必要である． 

また境界層の遷移位置を予測する上で，自由流中の乱れや表面粗さなどの外乱の影響を

無視することは出来ない．境界層の遷移位置は，外乱の影響を強く受けて変化するが，そ

の影響は遷移機構や速度域によって大きく異なることが知られている[15-23]．しかし外乱

の大きさと遷移位置の関係は，ある程度評価されているものの，未だに明確な関係性が示

されているとは言えず，外乱と遷移位置に関する実験的な相関データを蓄積している段階

である． 

以上の観点から，本稿では超音速流中に置かれた軸対称物体を対象とし，2003 年 3 月か

ら 2012 年 12 月に著者らが実施した試験結果のうち，表面静圧変動計測に関する部分をま

とめる．実験データは膨大な量があるため，詳細は他の文献 24 から 27 に譲り，本稿では

要点のみをまとめる． 

 

軸対称物体を対象とする理由の一つは，迎角がない場合にその境界層流れが極めて単純

な 2次元的な流れとなり，その表面静圧変動は気流乱れとして評価されるためである[20, 21]．

前述の通り，外乱と遷移位置に関する実験的な相関データの蓄積は，本稿の目的の一つで

ある． 

軸対称物体を対象とするもう一つの理由は，形状が非常に単純であるのに反し，その境

界層遷移の機構は非常に複雑だからである．まず迎角がない軸対称境界層の遷移は 1st-mode

不安定に支配されると考えられる．一方，迎角がある場合は，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ため，流線が曲げられ，境界層流

れは 3 次元的となる．その結果，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，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．そし

て，トップラインでは，軸方向の圧力勾配がない，あるいは逆圧力勾配を持つ場合には，

側面から寄せ集められた低速流が壁から上方に持ち上げられ，境界層分布に変曲点が発生
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することにより遷移が促進されると予測されているが，その実験的な検証は十分とは言え

ない[8, 13, 14, 20, 28, 29]．このような複雑な遷移機構をもつ軸対称物体の境界層において，

発達する不安定波の特性を調査することは，本稿の目的である遷移機構の理解の促進およ

び予測手法の検証に供すると考えられる． 

 

2. 試験装置および方法 

2.1. 風洞 

試験は，宇宙航空研究開発機構（JAXA）が所有する 0.2m×0.2m 超音速風洞および富士

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． 
0.2m×0.2m 超音速風洞（SWT2）は，0.2m×0.2m の矩形測定部断面を持つマッハ数 5.1=∞M

から 2.5 の連続循環式風洞である[30]．試験では，マッハ数 0.2=∞M および 2.5 とし，風洞

総圧 0P は 55kPa から 90kPa で，風洞総温 0T はほぼ 335K で行った． 

富士重工業株式会社所有の高速風洞（FHWT）は，0.6m×0.6m の矩形測定部断面を持つ

吸い込み式風洞である．マッハ数 0.2=∞M ，風洞総圧 0P はほぼ 100kPa で，風洞総温 0T はほ

ぼ 335K で行った． 

 

2.2. 供試体 

試験に用いた供試体は，頂角 10 度の円錐（SC）およびフレア型円錐（FC）[31]である． 

図 1 に頂角 10 度の円錐模型の諸元を示す．模型の後半部は，他風洞に取り付ける際，変

換アダプタの内部に納めるために逆勾配のテーパとなっている．模型先端から軸方向距離

170=X mm の位置に非定常圧力センサー（Kulite 製 XCS-062）が表面に対しフラッシュマ

ウントしてある．模型は製作上の都合から計測部の上流側と下流側の二つの部位からなる

が，その繋ぎ目はセンサー上の境界層への攪乱導入を避けるためセンサーより 20mm 下流

とした．また二つの部位を接続するためのネジ穴はパテを用いて成型した．模型表面の算

術平均粗さ Ra は，波長が 0.25mm 以下の成分で 0.8μm 以下であった． 

次にフレア型円錐模型の諸元を図 2 に示す．形状は文献 31 中で定義される．こちらの模

型では，後半部はストレートである．フレア型円錐模型でも，先端から軸方向距離 170=X

mm の位置に非定常圧力センサー（Kulite 製 XCS-062）が表面に対しフラッシュマウントし

てある．模型の主材はポリサルフォン樹脂であり，先端を加工する都合上，先端から 60mm

まではステンレス製であるが，その繋ぎ目は段差を生じないよう加工した．模型表面の算

術平均粗さ Ra は，波長が 0.25mm 以下の成分で 0.6μm 程度であった． 

 

2.3. 計測システム 

 円錐模型を用いる場合の計測システムは図 3 の通りである．このシステムでは，ノイズ

を最小に押さえるため，圧力アンプを模型内部に設置した．そのためアンプは，手製であ

り，金属模型の内部で試験中に移動しショートなどが起きないようにアクリル製のハウジ
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ングに入れてある．電源は，ノイズを最小に押さえるため風洞測定部近くに設置したバッ

テリを使用した．一方，フレア型円錐模型では，アンプは模型内部に内蔵せず，風洞外に

外置きにした（図 4）． 

 出力は，FFT アナライザ（ONO-SOKKI 製 CF5201；16bit100kHz サンプリング）を用いて

取得した．  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 1 円錐模型 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 2 フレア型円錐模型 

 

3. 数値解析 

実験結果と比較するため，数値解析を行った． 

境界層プロファイルを算出するための数値流体解析（Computational Fluid Dynamics；CFD）

に用いる計算格子は，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．機首全長を 1 と

した場合の無次元最小格子幅は LRe01.0 （ここで ReLは全長 L に基づく一様流 Reynolds

数）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[8, 13, 14]． 
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図 3 円錐模型の場合の計測システム 

 

 

図 4 フレア型円錐模型の場合の計測システム 
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CFD の解析ソルバは JAXA の UPACS（Unified Platform for Aerospace Computational 

Simulation）[32]を用いた．支配方程式は，Navier-Stokes 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為，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．  
 
不安定波の特性や遷移位置を予測する遷移解析には，JAXA で開発した eN 法遷移予測コ

ード LSTAB を用いた．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[8]．また，増幅率の積分には，外部流線方向に envelope 法を適用した． 
 
数値解析は，主として二つの代表的何風洞試験条件にあわせ，自由流マッハ数 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]（全長 Lに基

づく Reynolds 数 6
L 100.4 ×=Re ）および，自由流マッハ数 0.2=∞M ，総圧 0.700 =P kPa，総

温 3350 =T K，単位 Reynolds 数 6
unit 1032.7 ×=Re [1/m]（全長 Lに基づく Reynolds 数 6

L 1042.2 ×=Re ）

とした．また，迎角は 0.2=α deg とした． 

 

4. 結果 

4.1. 迎角を持たない円錐の表面静圧変動 

SWT2 および FHWT において計測された，迎角を持たない円錐の表面静圧変動を示す． 
図 5にSWT2において風洞総圧 0P を変化させた場合のマッハ数 ∞M に対する表面静圧変動

の変化を示す．次節でも示すが，このマッハ数および風洞総圧の条件下では，迎角を持た

ない円錐の境界層は全て層流状態であることを確認している．なお表面静圧変動は動圧で

無次元化してある． 
風洞総圧によらず， 9.1=∞M 付近で最も表面静圧変動が小さかった．またマッハ数が小さ

い領域では風洞総圧が小さいほど，マッハ数が大きい領域では風洞総圧が大きいほど表面

静圧変動が小さかった．これは圧縮機の効率と，風洞の壁面境界層が層流から乱流へ遷移

することにより発生する圧力波のマッハ放射が強くなるためである． 
図 6 に代表例としてマッハ数 0.2=∞M ， 550 =P ,70 および 80kPa における瞬間波形とスペ

クトラムを示す．スペクトラムは 30 個のデータを平均してある．図からわかるように，こ

のマッハ数では風洞総圧の影響が小さいため瞬間波形およびスペクトラムに大きな変化は

観 測 さ れ な か っ た ． 表 面 静 圧 変 動 は そ れ ぞ れ の 風 洞 総 圧 に お い て

( )[ ] 0654.021' 2 =Up ρ ,0.0613.0.0603%であった． 

FHWT の 0.2=∞M ， 1000 =P  kPa における瞬間波形とスペクトラムを図 7 に示す．通風

時間が短いため，スペクトラムは 5 個のデータを平均してある． ( )[ ] 0425.021' 2 =Up ρ %で

あった． 

両風洞とも表面静圧変動が小さく，静粛であると考える． 
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4.2. トップライン境界層の遷移過程 

第 1 節でも述べた通り，本稿では軸対称物体のトップライン境界層の遷移過程に着目し

ている．軸方向の圧力勾配がない，あるいは逆圧力勾配を持つ場合には，側面からトップ

ラインに寄せ集められた低速流が壁から上方に持ち上げられ，境界層分布に変曲点が発生

し，遷移が促進されると予測されているが，その実験的な検証は十分とは言えない[13, 14, 29, 

32]からである． 

 

 
図 5 SWT2 における表面静圧変動のマッハ数に対する変化 

 

(a) (b) 

  

図 6 0.2=∞M , 0.0=α deg の SWT2 における表面静圧変動の瞬間波形およびスペクトラム 
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(a) (b) 

  

図 7 0.2=∞M , 0.0=α deg の FHWT における表面静圧変動の瞬間波形およびスペクトラム 

 

図 8 および 9 に，FHWT において計測された，軸方向に圧力勾配のない円錐と逆圧力勾

配を持つフレア型円錐の，熱伝達率と対応する遷移予測マップを示す．図に示す通り，実

験で計測された表面温度分布から算出された熱伝達率のパターンと，遷移予測マップのパ

ターンは，定性的には一致した．しかし，トップラインにおける遷移位置の促進は，実験

では予測より小さかった[13]． 

一方で，軸方向に順勾配勾配を持つ Sears-Haack 体[8, 13]では，側面から寄せ集められた

低速流は，加速により軸方向（下流方向）に流されてしまい，上方に持ち上げられること

がないため，遷移は促進されないと予測される．実験結果も予測と整合した（図 10）[13]． 

 

(a) 熱伝達率 (b)遷移予測マップ 

  
図 8 FHWT における円錐の熱伝達率および遷移予測マップ 
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(a) 熱伝達率 (b)遷移予測マップ 

 
 

図 9 FHWT におけるフレア型円錐の熱伝達率および遷移予測マップ 

(a) 熱伝達率 (b)遷移予測マップ 

 
 

図 10 FHWT における Sears-Haack 体の熱伝達率および遷移予測マップ 

 

この現象に着目し，軸方向に圧力勾配のない円錐と逆圧力勾配を持つフレア型円錐[31]

のトップラインで観測される表面静圧変動を図 11 から 13 に示す．Appendix A および B に

図 12 および 13 に対応するスペクトラムと瞬間波形を示す．本来であれば，迎角を固定し，

センサー位置を変化させた計測を行いたいが，表面にフラッシュマウントしたセンサー位

置は容易に変更できないため，実際の計測では固定し迎角に応じて境界層の状態を変化さ

せた． 

図から明らかなように，迎角を変化させた場合の表面静圧変動の変化は，供試体の形状

や風洞総圧に依らず定性的によく似ていた．迎角が負の場合は，表面静圧変動は非常に小

さかった．迎角が負の場合は，センサーがボトムラインにある場合に等しいため，これは

ボトムライン境界層がセンサー位置において層流であることを示している．迎角が 0.0=α

deg を超えて大きくなるに従って，表面静圧変動も増加する．これはトップライン境界層が，

層流から乱流へと遷移を開始したことを意味する．さらに迎角が大きくなると，表面静圧

変動は，一旦ピークをとった後，減少する．その後，ほぼ一定の値に収束していれば，完
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全に乱流状態に入ったと見なせる．つまり FHWT における円錐の表面静圧変動は， 0.5=α

deg でほぼ一定の値をとっており乱流状態と見なせる（図 11）．しかし，SWT2 では Reynolds

数が小さいため，同じ 0.5=α deg でも，一定の値に収束しておらず，まだ遷移途中である

と考える（図 12）．ここで興味深いのは，表面静圧変動の変化がなめらかではない，つま

り大きなピークの途中で小さな山や谷をもつ点である．フレア型円錐に至っては，高いピ

ークが二つたった（図 13）． 

 

 
図 11 FHWT における円錐の表面静圧変動の迎角に対する変化 

 

この小さな山や谷の再現性はよく，遷移過程における何らかの過程を表していると推測

される．しかし Appendix A および B に示すスペクトラムや瞬間波形を見ても，その差は不

明確であり，詳細は不明である[村山流力年会]．  

超音速流中におかれた軸対称物体のトップライン境界層の遷移過程については，迎角を

変化させた場合の表面静圧変動の変化は，供試体の形状や風洞総圧に依らず定性的によく

似ているが，多くの研究課題が残されていることも明確になった． 

 

4.3. 不安定波の特性 

図 14 に，マッハ数 0.2=∞M ，風洞総圧 1000 =P kPa の FHWT において，迎角 0.2=α deg

の円錐で計測された表面静圧変動のスペクトラムおよび，対応する数値予測結果を示す．

側面の 120=φ ,135 および 150deg（φはトップラインからの周方向角度）では CF 進行波を観

測した．CF 進行波の中心周波数は，周方向角度によらずほぼ 50kHz であった．この結果は，

数値予測とよく一致することを確認した． 
次に， 0.2=∞M ， 700 =P kPa の SWT2 において，迎角 0.2=α deg の円錐で計測された表

面静圧変動のスペクトラムおよび，対応する数値予測結果を図 15 に示す．SWT2 でも 45=φ
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および 90deg で CF 進行波を観測し，その中心周波数はそれぞれほぼ 30 および 40kHz と予

測とよく一致することを確認した．なお，SWT2 と FHWT で不安定波が観測される周方向

角度が異なるのは，Reynolds 数（また，後述するように供試体の形状や迎角）に依りセン

サー位置と境界層の状態との関係が変化するためである． 

 

 

図 12 SWT2 における円錐の表面静圧変動の迎角に対する変化 

 

 
図 13 SWT2 におけるフレア型円錐の表面静圧変動の迎角に対する変化 
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図 14 0.2=α deg の円錐の FHWT における表面静圧変動スペクトラム 

 

図 16 および 17 に，同じく SWT2 において観測されたフレア型円錐上の迎角 0.2=α deg

および 0.1=α deg における表面静圧変動のスペクトラムをおよび，対応する数値予測結果を

示す．迎角 0.2=α deg のフレア型円錐でも 45=φ deg で CF 進行波を観測し，その中心周波

数はそれぞれほぼ 30kHz で予測とよく一致した．  
迎角 0.1=α deg のフレア型円錐では， 10=φ ,15,20,30 および 45deg で CF 進行波を観測し，

その中心周波数は 20 から 30kHz で予測とよく一致した． 0=φ deg のトップラインでも不

安定波を観測したが，その中心周波数はほぼ 20kHz で予測された 30kHz よりやや低いよう

であった．前節でも述べたように，トップライン境界層の遷移機構については，実験と数

値予測の間で一致しない点や未解明な点も多く，不安定波の中心周波数までは正しく予測

されていないと思われる． 

 

 
図 15 0.2=α deg の円錐の SWT2 における表面静圧変動スペクトラム 
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図 16 0.2=α deg のフレア型円錐の SWT2 における表面静圧変動スペクトラム 

 
 
 

 

 
図 17 0.1=α deg のフレア型円錐の SWT2 における表面静圧変動スペクトラム 

 

しかし，側面境界層においては，Reynolds 数や供試体の形状や迎角に依らず，CF 進行波

の中心周波数が実験的な観測値と数値予測でほぼ一致していることが検証できた． 

 

5. まとめ 

境界層の遷移機構を正しく理解した上で遷移位置を予測する精度をより高めていくため

に，超音速流中に置かれた軸対称物体を対象として 2003 年 3 月から 2012 年 12 月に著者ら

が実施した試験結果のうち，表面静圧変動計測に関する結果をまとめた． 

迎角 0.0=α deg の円錐（SC）において計測された表面静圧変動は，試験を行った宇宙航

空研究開発機構（JAXA）が所有する 0.2m×0.2m 超音速風洞（SWT2）および富士重工業株

式会社所有の高速風洞（FHWT）両者において低く，ともに静粛であると考える． 
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トップライン境界層の遷移過程については，軸方向の圧力勾配がない，あるいは逆圧力

勾配を持つ場合には，側面からトップラインに寄せ集められた低速流が壁から上方に持ち

上げられ，境界層分布に変曲点が発生し，遷移が促進されると予測されている．遷移の促

進は実験的にも確認され，迎角を変化させた場合の表面静圧変動の変化は，供試体の形状

や風洞総圧に依らず定性的によく似ていることがわかった． 

また，側面境界層においては，Reynolds 数や供試体の形状や迎角に依らず，CF 進行波の

中心周波数が実験的な観測値と数値予測でほぼ一致していることが検証できた． 

ただし，やはり，トップライン境界層の遷移機構については，実験的に観測された不安

定波の中心周波数が数値予測より若干低かった．トップライン境界層の遷移機構について

は，実験と数値予測の間で一致しない点や未解明な点も多く，不安定波の中心周波数まで

は正しく予測されていないと思われる．多くの研究課題が残されていることも明確になっ

た． 
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Appendix A：円錐における表面静圧変動のスペクトラムと瞬間波形 [24] 

SWT2（ 0.2=∞M ， 700 =P kPa） 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 A-1 
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図 A-2 
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図 A-3 
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図 A-4 
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図 A-5 
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図 A-6 
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図 A-7 
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図 A-9 
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図 A-10 
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Appendix B：フレア型円錐における表面静圧変動のスペクトラムと瞬間波形 [25] 

SWT2（ 0.2=∞M ， 700 =P kPa） 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 B-1 
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図 B-2 
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図 B-3 
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