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ABSTRACT 
This paper conducts two-dimensional numerical flow simulations around an improved Ishii airfoil under low Reynolds number flow 
conditions. The improved Ishii airfoil is proposed in previous efforts and demonstrated better aerodynamic performance in comparison with 
those of an original Ishii airfoil. At first, numerical results in the cases of angles of attack ranging from -6 degrees to 9 degrees and a chord-
based Reynolds number of 20,000 are compared with the experimental data. Results show a fair agreement with the experimental data. 
Then, Reynolds number effects are studied for the angles of attack at 3 degrees and 6 degrees, respectively. Numerical results present 
similar trend to that observed in the experiments. Furthermore, it seems that the change of Reynolds number has certain impact on the 
aerodynamic coefficients when the laminar separation bubble is not observed over the airfoil. 
 
 
 
１．はじめに 
 小型飛行体は人の立ち入れない場所や様々な状況での情

報収集機としての活用が期待され，これまで様々な形の小

型飛行機とドローンが提案されている(1)．最近では，複数

のロータを利用したヘリコプター型飛行体の実利用の検討

が開始されている．さらに，これらの飛行体に用いた応用

の一つとして，惑星の飛行探査 (2)が考えられ，例えば

NASA では火星探査用のヘリコプター開発のプロジェクト
(3)が進められている．日本でも JAXA を中心とし火星探査

に向けた研究活動も活発であり，探査方法の一つとして固

定翼航空機を用いた飛行探査の検討が進められている(4)．

もし火星の飛行探査が実現されれば，比較的高速で広範囲

な磁場観測や地質調査などが可能になる等，これまでのミ

ッションの拡大が期待されている．加えて，既存のローバ

との共同作業が実現できれば今後の惑星探査ミッションの

成功率を高めることも期待できる(2)． 
 地球に比べて大気が薄いなどの厳しい条件下にある火星

での飛行を実現するためには，幾つかの壁を越える必要が

ある．本研究はその壁の一つである主翼の翼型空力設計に

関するものであり，特に現在 JAXA で検討されている火星

探査航空機の主翼翼型として採用されている石井翼(5-7)の改

良型(8)に着目している．本研究では，安養寺らにより提案

された改良型の石井翼型の空力特性と流れ場特性を理解す

ることを目的とし，手始めに 2 次元流体計算を行いその解

析結果について報告する． 
 
２．翼型 
 本研究の対象翼型である改良型石井翼型(8)を図 1 に示す．

図中の横・縦軸は翼弦長(c)で正規化した座標系である．図

1 には参考情報として，オリジナルの石井翼型(5-7)を一点鎖

線，低レイノルズ数流れ用に開発された翼型である

SD7003(9,10)を破線で示す．なお，SD7003 翼型は Selig ら(9)

により設計された翼型で，迎角の増加に伴い，徐々に上面

剥離泡が形成される翼型であるためポーラーカーブが滑ら

かな曲線を描き，低レイノルズ数条件で比較的高い性能を

示し，抗力係数が低い翼型であり，翼厚は 8.51%，キャン

バーは 1.46％である． 
 はじめに，上面形状について従来の石井翼型と比較する

と，前縁から x/c= 0.1 付近まではほぼ同じであるが，それ

以降の下流側では x/c= 0.28 を最大にやや上面に膨らみつつ，

フラットに近い形状になっている．続いて上面形状につい

て SD7003 翼型と比較してすると，前縁より x/c= 0.4 付近ま

でほぼ同一であるが，それ以降の下流側は上面に膨らんで

いることが分かる． 
 オリジナルの石井翼と SD7003 翼型と比較して，改良型

の大きな違いは下面にある．前縁から後縁にかけて全体的

に薄くなっている点と x/c= 0.15-0.65 付近まで見られる大き

なキャンバー(アンダーキャンバー)が特徴的である．改良

型では前縁で下面が薄くなり，アンダーキャンバーが強い

ことから，石井翼型と SD7003 翼型よりもキャンバーの強

い翼型である． 
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図 1 翼型形状の比較 

 
３．計算モデル 
３．１ 計算条件 

 本研究では翼弦長(c)を基準としたレイノルズ数(Re)が
20000 を基本とし解析を行った．このレイノズ数 20000 は

現在開発が進められている火星探査航空機の巡航レイノル

ズ数(12)より設定している．さらに，レイノルズ数効果を調

べるために，30000, 40000, 60000 についても計算を実施し

た．翼の迎角はレイノルズ数 20000 について，-6 度から 9
度まで 1 度刻みに設定し，レイノズ数効果については 3 度

と 6 度を対象とした． 
 
３．２ 計算手法 

 本研究では，LANS3D(11)を基にした圧縮性流体解析プロ

グラムを利用した 2 次元非定常解析を行った．支配方程式

は，一様流音速と翼弦長により無次元化した 2 次元圧縮性

Navier-Stokes 方程式を用い，一般曲線座標系に変換したも
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のを有限差分法により離散化し数値的に解いた．対流項に

は SHUS(12)と 3 次精度 MUSCL(13)，粘性項には 2 次精度中

心差分，時間積分には 2 次精度後退差分法を ADI-SGS 陰解

法(14,15)と内部反復 3 回(16)により精度を保った．乱流モデル

をもちいず，全域層流を仮定し非定常計算を行った．本研

究におけるレイノルズ数領域では，大きな剥離渦が伴わな

い条件であれば，本計算アプローチでも十分な精度で結果

が得られることを確認している(17)．一様流マッハ数は 0.2，
計算に用いた時間ステップは 2×10-5であり，局所最大クー

ラン数が約 2.5 である．翼面上には滑り無し・断熱条件，

初期流れ場に一様流に規定の迎角分傾かせたものを与え，

流入する流れは一様で乱れがないものを与えた． 
 
３．３ 計算格子 

 本研究で用いた計算格子を図 2 に示す．計算格子は翼後

縁の形状を再現するために二つのゾーン格子から構成され

ている．二つのゾーン格子は後縁近傍でオーバーラップす

る領域(20 点)があり，その領域内でデータのやりとりを行

う重合格子法(18)を適用した． 
 翼周りの格子(白色)と後縁と後流用の格子(赤色)の格子点

数はそれぞれ翼面上に 711 点，垂直方向に 151 点，後縁部

分に 51 点，後流方向に 152 点の合計約 15 万点である．翼

面上から外部境界までの距離は 30c とし，最小格子幅は 8
×10-5c である．なお，格子収束性は確認済みである． 
 
 

 
図 2 計算格子(a)改良型石井翼全体，(b)前縁付近，(c)後
縁付近 
 
表 1 計算格子点数 

 ξ ζ 
ゾーン 1: 翼周り 751 151 
ゾーン 2: 後縁と後流 152 251 

 
 
４．結果及び議論 
４．１ レイノルズ数 20,000 

４．１．１ 平均空力係数の比較と考察 

 図 3 に本研究で計算した平均空力係数と迎え角の関係，

安養寺らの改良型石井翼の実験データ(8)，オリジナルの石

井翼型と SD7003 翼型の過去の計算結果(9,10)を示す．また，

過去の計算はレイノルズ数 23,000 のものであり，この違

いが結果に大きな影響はないと考えている． 
 はじめに，改良型石井翼の計算結果と実験データと比較

し計算結果の妥当性を検討した．図 3 から迎え角変化に対

応した揚力係数(CL)と抗力係数(CD)の計算値は実験値と良

好な一致を示すことが分かる．但し，定量的には計算結果

と実験結果で若干の違いが見られるが，これらの差は実験

での迎角誤差を考慮すれば小さくなると考えている．しか

し，ポーラー曲線でも確認してみると迎角誤差だけでは説

明ができない部分もあるため，引き続き検討を進めていく．

以上から，本稿では定量的な差はみられるが概ね計算は妥

当な結果との前提で流れ場と空力特性の関係を議論してい

く．  
 図 3 から改良型石井翼は比較している迎角においてオリ

ジナルの石井翼型と SD7003 翼型より揚力係数が高い．計

算した抗力係数は，オリジナルの石井翼型には及ばないが

低抗力係数で設計されている SD7003 翼型と同等の抗力係

数である．さらに，揚抗比 (L/D)で比べると，オリジナル

の石井翼型と SD7003 翼型とより高く，迎角 4 度付近で最

大の揚抗比を示す．また，迎角が±1 度変わっても十分に

高い揚抗比を有することから巡航に適用可能な迎角範囲が

オリジナルの石井翼型と SD7003 翼型より広いことが分か

る．最大揚抗比についてもオリジナルの石井翼型と同等で

ある．以上のことから，本研究の計算結果からも改良型石

井翼はレイノルズ数 20000 では優れた翼型であることが分

かる． 
 

 
(c) L/D versus α 

図 3 迎角変化と平均空力係数の関係 
 
４．１．２ 平均流れ場特性 

 各迎角での平均翼弦方向速度分布を図 5 に示す．迎角-6
度から-1 度で下面での流れの剥離と再付着が見られ剥離泡

が形成されている．下面の剥離は翼の中心付近から起き，

その剥離点は負の迎角が大きくなるにつれて前縁側に移動

する．その一方，再付着点は迎角が-1 度までは後縁側に移

動するがその後剥離点と同様に前縁側に移動する． 
 迎角-1 度，0 度，1 度で，翼の上下面で流れの剥離が生じ

る．図 3 の空力係数の傾きが迎角-1 度と-2 度の間で変化し

ているのは，上面側の剥離が無かったことと下面側に剥離

泡が形成されたこととの関係が強いことが分かる．  
 迎角 2 度から 9 度では，上面側で流れの剥離が生じ，4
度以上の迎角において剥離した流れが再付着し，剥離泡が

形成されている．この流れの変化は抗力曲線に大きく影響

していることが分かる．剥離点と再付着点どちらとも後縁

から迎え角の増加とともに前縁側へ移動している． 
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図 5 平均翼弦方向速度分布 

 
４．２ レイノルズ数効果の解析 

４．２．１ 平均空力係数 

 迎角 3 度と 6 度の平均空力係数とレイノルズ数の変化と

の関係を図 6 に示す．なお，図 5 で示すようにレイノルズ

数 20000，迎角 3 度では剥離泡が形成されていない，迎角 6
度では剥離泡が上面側に形成されている流れ場に関して，

それぞれレイノルズ数効果を考察していく． 
 図 6 の結果の比較から，計算した平均空力係数も実験(8)

でみられた同様な傾向を捉えられていることが分かる．具

体的には，揚力係数のレイノルズ数依存性は小さいが，レ

イノルズ数の増加とともに抗力係数は減少する傾向を示す． 
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図 6 空力特性に関するレイノルズ数効果 

 
４．２．２ 平均流れ場特性 

 迎角 3 度と 6 度の平均翼弦方向速度分布, 翼面圧力分布,
とレイノルズ数変化との関係を図 7 に示す． 
 迎角 3 度では，平均翼弦方向速度分布を考察してみると

流れ場の変化は大きな確認できない．剥離点位置はほぼ同

一でレイノルズ数 30000 以上で流れの再付着を確認できる．

翼面圧力分布の比較より，レイノルズ数の増加とともに上

下面ともに全体的に翼面圧力曲線で囲む面積が増えており，

その結果図 6(a)でみられた若干の揚力係数の増加の要因で

あることが推測できる． 
 迎角 6 度では，レイノルズ数 40000 まで翼上面で流れの

剥離と再付着，剥離泡の形成，後縁での剥離が確認できる．

このとき剥離点はレイノルズ数変化の影響が少ないが，他

方再付着点の位置はその影響を受ける．翼面圧力分布を考

察してみると，剥離泡を示すフラットな圧力分布がレイノ

ルズ数の増加に伴い，翼弦方向長さが短くなることが分か

る．さらに，レイノルズ数 20000 と 60000 の上面側の圧力

分布を比較した場合，前縁近傍ではレイノルズ数 60000 が

小さいがその関係が x/c= 0.25 付近で上下関係がひっくり

返り，再度 x/c= 0.625 付近で元の関係になる．このように

剥離泡が生じるケースでは，レイノルズ数変化が剥離泡に

大きく影響し，上面側の圧力分布の差異を生み出す．他方

積分値である揚力係数はその分布の差異の影響が少なかっ

たため，レイノルズ数の揚力係数への影響が小さいことが

推測される．  
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(ii) 翼面圧力分布 

図 7 平均分布に関するレイノルズ数効果 
 
５．おわりに 
 本研究は，火星大気での探査や地球上での低速飛行す

る小型飛行機の主翼翼型として，安養寺らにより提案さ

れてた改良型石井翼型(8)について，2 次元流体計算により

翼まわりの流れ場と空力特性との関係などを調べた．以

下が得られた結果と知見である． 
 
(1) 計算された空力性能と流れ場特性は実験との良好な

一致を得た． 
(2) 改良型石井翼型はレイノルズ数20000でオリジナルの

石井翼型およびSD7003翼型より空力性能が優れてい

る． 
(3) 改良型石井翼型のレイノルズ数依存性を確認した．

剥離泡が生じる迎角ではその影響が小さく，その一

方剥離泡ができる前の迎角の方が相対的にレイノル

ズ数の影響が大きくなる傾向がある． 
 

 今後は現在得られている改良型石井翼のレイノルズ数依

存性について更に解析を進めていく．さらに，大規模な剥

離が生じる条件で 3 次元流体計算を行い，定量的な解析と

失速特性についても調査する予定である．また，得た知見

を活用し，火星での飛行が可能な主翼設計の指針を創出し

たい． 
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