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まえがき 
第 34 回航空宇宙シミュレーション技術シンポジウム（ANSS）は、例年通り日本航空宙学会空気

力学部門委員会による流体力学講演会（流力講演会）との合同開催という形で、平成 28 年 7 月 6 日、

7 日、8 日の 3 日間にわたり金沢歌劇座（石川県金沢市）において開催されました。講演数は 147 件、

参加登録人数は 302 名と過去最高でした。 
初日の 6 日には、第 2 回の CFD ワークショップ”Aerodynamics Prediction Challenge（APC-

Ⅱ）”を開催し、JAXA から提示された支持干渉補正済みの新たな風洞試験データと CFD 解析結果

との詳細な比較検証が報告され活発な議論が交わされました。その後、産学官の交流を目的に新たな

試みとして Networking Session を実施し、基調講演で吉本 稔様（MHI）より「企業における CFD
活用の取り組みと展望」と題して実機開発に活用するために CFD 解析が取り組むべき課題を提示し

ていただきました。 
7 日には、招待講演として青山学院大学の林 光一教授に「航空宇宙と燃焼」という題目でご講演

を頂き、海外からは German Aerospace Center (DLR), Institute of Aerodynamics and Flow 
Technology の Dr. Lars Koop をお招きし、「Advanced measurement techniques for high Re-
number testing and CFD validation」という題目でご講演を頂きました。Koop 氏の講演では、航空

機実機を念頭においた高レイノルズ数における最新の計測技術が紹介され世界の最先端の空力計測

技術を知ることができました。 
最終日の 8 日には，金沢工業大学の竺 覚曉教授より「力学的宇宙から場の宇宙への転換 – 『世界

を変えた書物』から」という題目でご講演を頂きました。金沢工業大学が収集したプリンキピアを初

めとする膨大な科学稀覯書コレクション『工学の曙文庫』を紹介して頂き、科学がどのように発展し

てきたか改めて知ることができました。 
企画セッションは、流力／ANSS 合同企画として「EFD/CFD 融合・解析技術」、「民間超音速機実

現のための空力設計技術」、「非定常空力と空力音響技術」、「低レイノルズ数流れ」、「航空教育支援フ

ォーラム」、ANSS 単独企画として「航空宇宙における HPC の動向-JSS2 重点課題-」、「宇宙輸送

を支えるシミュレーション」、「H3 ロケット開発を支える数値シミュレーション」を実施しました。

とくに H3 ロケットの企画に関しては関心が高く、設計の主要フェーズで数値シミュレーションがど

のように役立っているか活発な議論が交わされました。 
最後に、本シンポジウムの運営に当たり、日本航空宇宙学会空気力学部門委員長の浅井 圭介東北

大学教授をはじめ同部門委員の方々、並びに日本航空宇宙学会事務局の方々、また金沢コンベンショ

ンビューロの方々等、関係者各位のご尽力に謝意を表します。 
 
平成 28 年 11 月 4 日 
航空宇宙数値シミュレーション技術シンポジウム（ANSS） 
運営委員長 張替 正敏 
 
ANSS 運営委員会委員 
張替 正敏（委員長）、松尾 裕一、嶋 英志、青山 剛史、牧田 光正、池田 友明、村山 光宏、

山根 敬、齊藤 健一、牧野 好和、相曽 秀昭、阿部 浩幸（幹事）、高橋 孝、藤田 直行、

村上 桂一、清水 太郎、佐藤 茂、長谷川 進 
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Advanced measurement techniques for 
high Re-number testing and CFD validation
Dr. Lars Koop

DLR, German Aerospace Center 

Institute of Aerodynamics and Flow Technology 

Experimental Methods 

> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 1

Mission: Development of optical and acoustical field measurement techniques 
for the acquisition of fluid-mechanical and aero-acoustical quantities.  
Application mainly in large industrial wind tunnels and at in-flight testing for 
aerodynamics. 
Objective: Quality of the results obtained is comparable with the results 
attained in the laboratory. 
 

 

Introduction 1/2 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 2

General topic: Advanced measurement techniques 
 
 

Pressure and temperature  
on surfaces  

2D and 3D flow  
field measurements Source localization 

Deformation  
measurement 
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Chapter 1. Improved 
spatial, temporal 

resolution and accuracy 
 
 

Introduction 2/2: Overview 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 3

CFD validation and High Re-number testing 
 

Advanced 
measurement 

techniques  

CFD 
validation 

High Re 
number 
testing 

Chapter 4. Combined 
effort: best possible 

results for the 
adaptation, 

optimization and 
validation of 

numerical codes 

Chapter 1. Improved 
spatial, temporal 

resolution and accuracy 
ambient conditions  

 

Chapter 1. Improved 
spatial, temporal 

resolution and accuracy 
ambient conditions  

Example: PIV 

Chapter 2. Flight tests 
 

Chapter 3. High-Re testing 
in wind tunnel (ETW) 

 

Chapter 2. Flight tests 
Example: Deformation 

Chapter 3. High-Re testing 
in wind tunnel (ETW) 

Example: Acoustic 

 

Improved spatial and temporal resolution for CFD 
validation 

> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 4

Stereoscopic PIV  setup 
for CROR measurements 
 
Validation of CFD 
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PIV measurements at AIRBUS (BLSWT) 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 5

Counter-Rotating Open Rotor (CROR) measurements  

Nr. Blades: 
Front: 10 
Aft:       8 

RPM: 13000 
Diameter: ~30 cm 

 

PIV measurements at AIRBUS (BLSWT) 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 6

Open return Eiffel industrial wind tunnel
Closed test section
Contraction ratio: 4.82:1
Cross-sectional area: 2.1 x 2.1 m2

Vortices 
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PIV measurements at AIRBUS (BLSWT) 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 7

Phase averaged PIV results 

Favorable agreement between 
PIV and CFD 
Tip vortex characteristics and 
trajectories well matched 
(CFD optimized in near blade 
region) 
Interactions of the front and 
aft blade vortices 
downstream of the rear rotor 
agree in CFD and PIV results 
However, CFD mesh coarsens 
with increasing axial distance 
from rotors,  thus the vortices 
dissipate more rapidly than 
measured 
 

 
 

PIV measurements at AIRBUS (BLSWT) 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 8

Comparison between experiment and CFD 
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• Slight offset in radial 
position visible between CFD 
and PIV 

• CFD shows slightly more 
inboard location, slipstream 
contraction, (blade loading) 
might be higher  

• Consistent with observed 
higher velocity magnitude in 
the CFD simulations 

• Caused by differences in 
blade pitch, i.e. rigid in CFD, 
flexible in experiment (IPCT) 
 

PIV measurements at AIRBUS (BLSWT) 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 9

Comparison between experiment and CFD 
 

• Deformation of front and rear propeller measured in separate sequences  
    Phase-locked position of measured propeller  
• Laser illumination to enable short exposure time  
• Random dot pattern painted on the propeller blades 
• Additional reference markers as undeformed reference to be fixed for the 

evaluation of the deformation   
 
 

IPCT measurements at AIRBUS (BLSWT) 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 10

CROR model IPEKA 
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Improved spatial and temporal resolution for CFD validation 
Step 2: Tomo-PIV 

> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 11

Following Stereo PIV 
 
Tomographic PIV 
Future of CFD Validation? 

• Restrictions of Stereo PIV: 
• Flow velocity in two dimensional plane 
• Spatial filtering/averaging due to 

interrogation windows 
• Tomo-PIV 

• Flow velocity information in a volume 
• But: 

• We will see … 
 
 

Stereo PIV  -- What comes next? 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 12
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• Fully three dimensional time resolved 
flow field 

• Thick light sheet illuminated by high 
repetition rate laser 

• Scattered light recorded by 4 high-
speed cameras 

• Image to object 3D mapping function 
(+self-calibration) 

• MART (multiplicative algebraic 
reconstruction technique)  

• Tomographic reconstruction of particle 
images 

• Local 3D cross-correlation 
• Time series of 3D-3C velocity 

information 
 
 
 

Tomographic PIV 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 13

Working principle 

Elsinga et al 2006

• Development of velocity profile  

• Formation of laminar separation bubble behind step 

• Occurrence of spanwise 2D roller waves (KH - instabilities) 

• Breakup into three-dimensional structures 

• Reattachment and anew formation of profile 

 
 

Tomographic PIV – BFS measurements 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 14

Backward facing step 

U laminar separation bubble reverse flow 
KH - roller - waves 

3D-breakup reattachement 
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• Elliptical leading edge 

• Model on glass plate: 

• 190 mm inclined ramp leading to h = 6mm 

• 50 mm flat plate 

• TOMO volume: 70 x 95 x 7 mm, 10 mm downstream of step 

• Camera setup: below glass plate, pyramidal configuration 

 
 

Tomographic PIV – BFS measurements 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 15

The model 

 

Tomographic PIV – BFS measurements 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 16

Experimental setup 

Volume lightsheet optics 

Measurement volume 

4 x 16 MPix Imager Pro X 

Big Sky Nd:YAG  
2 x 200 mJ 
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Tomographic PIV – BFS measurements 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 17

Experimental setup 

Cross-section of measurement volume (7x70 mm); 
Spanwise extent: 95 mm 

 

Tomographic PIV – BFS measurements 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 18

Result 
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Improved spatial and temporal resolution for CFD validation 
 

> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 19

Advantages and limitations 

Flow velocity information in a       

 volume 

×spatial filtering/averaging  

×computational cost 

×ghost particle problem 

×powerful illumination required 

Images from multiple cameras are used 

to reconstruct the 3D particle field 

(tomographic reconstruction) 

Violato et al 2011Tracks of 21 time-steps and 
Isosurfaces of vorticiy (FlowFit) 

 

Tomographic PIV 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 20

The ghost particles 

increase number of cameras 

×increase costs 

×increase setup complexity  

×limited optical access 

A1

B1

G1

G2

Cam 3

This document is provided by JAXA.
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Tomographic PIV 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 21

Volume illumination 
Expanding the laser beam causes a 

decrease of light intensity 

particles in focus

Image intensity decreases

Depth of field:

Light amplification based on multi-pass 

reflections

Violato et al 2011

Ghaemi & Scarano 2010

light intensity 

increased by factor 5

• Restrictions of Stereo PIV: 
• Flow velocity in two dimensional plane 
• Spatial filtering/averaging due to 

interrogation windows 
• Tomo-PIV 

• Flow velocity information in a volume 
• But: 

• Spatial filtering/averaging  
• Very high computational cost 
• Ghost particle problem 
• Powerful illumination required 

• Standard Particle Tracking Velocimetry (PTV) 
• 3D velocity information of a particle 
• But:  

• Only moderate seeding densities 
• Ghost particle problem 

• Novel PTV technique: Shake-The-Box 
 

 

Stereo PIV  -- What comes next? 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 22

This document is provided by JAXA.
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Improved spatial and temporal resolution for CFD validation 
Step 3: Novel PTV Techniques 

> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 23

Novel PTV Techniques 
 
Future of CFD Validation! 

1. Perform standard Tomo-PIV reconstruction for initial time steps
2. Time resolved data: Knowledge of tracks allows prediction of next time step

a. fit curve to time-steps n-k to n

Shake The Box (Schanz et al 2013) 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 24

Particle based reconstruction of trajectories  objects are represented by particle 
locations no interrogation volumes (voxels) 

4-step tracks with low deviation from fit 

This document is provided by JAXA.
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1. Perform standard Tomo-PIV reconstruction for initial time steps
2. Time resolved data: Knowledge of tracks allows prediction of next time step

a. fit curve to time-steps n-k to n
b. Extrapolate to n+1
c. Shake predicted particles
d. If significant number of tracks are known: good prediction of particle 

distribution in next time step

Shake The Box (Schanz et al 2013) 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 25

Particle based reconstruction of trajectories  objects are represented by particle 
locations (no voxels) 

be
ttttttttttttttttttttttttttttttttttttttttttt ttttttttttttttttttttttttttttttttttttttttttttttttttttttttttttttttttttttttttttttttttttttttttiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiimmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmmm

wwwwwwwwwwwwwwnnnnnnnnnnnnnnnnnnn:wwwwwwwwwwwwwwwwwwwwwwwwwwwwwwwwwwwwwwwwwwwwnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnnwwwwwwwwwwwww :
triangulate residual images 

residual images 

Particle tracking with high seeding density and high accuracy,  
no ghost particles and low computational costs  

n n+1
n

n n+1

n+1

n+1
n

n-1

• 1 meter wind tunnel Göttingen 

• Velocity: 10 m/s 

• Measurement volume: 
• 16 * 1.5 * 16 mm3  

(y wall-normal) 

• 4 * PCO dimax cameras at 15.9 kHz each 

• Resolution: 528 x 420 pixels, 30 mm/px 

• 115300 successive images per run 

• Up to 5600 particles per frame 

 

Application of STB on tubulent boundary layer flow 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 26

Exemplary camera image 

This document is provided by JAXA.
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• Preliminary results 
 

• Shown are particles 
for one time 
instance, followed 
by a seven-time-step 
trail 
 

• Bin averaging of the 
particle properties 
allows for the 
generation of 
profiles with high 
spatial resolution 
(below 1/10 pixel) 
 
 
 

Application of STB on tubulent boundary layer flow 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 27

• Very good 
agreement  to 
DNS  
 

• Unprecedented 
accuracy and 
resolution  
 

• Non-intrusive 
 

• No band-pass 
filtering due to 
binning  
 
 
 
 

TBL: Profiles of Reynolds stresses 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 28

High-magnification 2C PIV-measurement Shake-The-Box 3D particle tracking 

This document is provided by JAXA.
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Experimental setup of large-scale thermal plume with HFSB 

5x PCO Edge scientific CMOS 
Close to in-line geometry 
30Hz 
f = 35mm 
f# = 11 
Resolution 2560 x 2160 px @ 16 bit 

 

7x LED array, each 170W, 3 ms pulsed, ~400 mJ/pulse 

HFSB generator 

 Hot plate 

d = 0.75m 

h =1.00m 

T ~ 35°C 

T ~ 20°C 

dp =0.3mm 

<v> ~ 0.1m/s 

H = 2.00m 

D = 1.83 m 

STB results of thermal  
plume with HFSB 

ppp ~ 0.1  
(side to middle section) 
 
~280,000 tracked 
particles per time step 
 
Up to 3,000 time steps 
 
Sphere for 
each particle 

 
Color coding:  
streamwise velocity 
 
STB won the PIV-Challenge in 
2014 for cases C and D 
 

 

This document is provided by JAXA.
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Thermal plume, seeded by Helium filled soap bubbles 
 

> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 31

 Volume: ~ 1m3 

 15°temperature difference  
 5 cameras at 30 Hz 
 STB: 270,000 bubble tracked simultaniously 

STB: Lagrangian  
particle tracks 

FlowFit: Eulerian grid  
from track velocity 

I 

FlowFit: Eulerian grid  
from track acceleration 

Soap bubbles,  
illuminated by LED 

 

Comparison of 3D measurement methods 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 32

Classic 3D PTV TOMO-PIV Shake-The-Box 

Max. particle 
density < 0.01 ppp 0.1 ppp 0.1 ppp 

Lagrangian data  
  

Eulerian data 

Ghost particles High Medium None 

Accuracy Medium Medium High 

Acceleration calc. Intrinsic Indirect Intrinsic 

Calculation time Low Very high Low 

Memory req. Low Very high Low 

High speed flows            (    )* 

This document is provided by JAXA.
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• Advanced optical measurement techniques 
offer: 

• Efficient measurements not only in 
research laboratories but  in industrial 
test facilities as well 

• High accuracy and high level of 
adaptation (mobile systems) 

• High quality experimental data sets as 
required for numerical code validation 
and as boundary conditions for CFD 

• Development towards improved resolution 
measurement with optimal accuracy is 
mandatory for optical non intrusive 
measurement techniques 

• New PTV Techniques: Future of CFD 
Validation! 

 
 
 

Summary; Chapter 1 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 33

Improved spatial, temporal resolution and accuracy (ambient condition) 

Ambient condition W/T ! 

Chapter 1. Improved 
spatial, temporal 

resolution and accuracy 
 

Chapter 1. Improved 
spatial, temporal 

resolution and accuracy 
ambient conditions  

Example: PIV 

Introduction 2/2: Overview 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 34

High Re-number testing and CFD validation 
 

Advanced 
measurement 

techniques  

Chapter 3. High-Re testing 
in wind tunnel (ETW) 

Example: Acoustic 

CFD 
validation 

Chapter 2. Flight tests 
Example: Deformation High Re 

number 
testing 

Chapter 4. Combined 
effort: best possible 

results for the 
adaptation, 

optimization and 
validation of 

numerical codes 

This document is provided by JAXA.



宇宙航空研究開発機構特別資料　JAXA-SP-16-00718

• Flight testing  
• Necessary part of A/C certification 
• Critical and most expensive phase 
• Provide final validation of full scale A/C design 

• Advanced non-intrusive optical measurement techniques  
• Can minimize the installation effort on the flight test bed 
• Structure has not to be modified/damaged 
• Deliver planar or volumetric measurement data 
• Well established for wind-tunnel applications 

• But they have to be: 
• Further tested for in-flight application 
• Improved concerning user-friendliness 

 
 

High Reynolds number measurements 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 35

In-flight testing 

} Real-flight  
Reynolds-number 

• Advanced Inflight Measurement Techniques 
• STReP in the 6th European Framework 
• funded by the European Commission 
• Duration: 3 Years + 6 Months (11/06 – 04/10) 
 

• Objective: 
• Testing the feasibility of wind tunnel proven optical measurement 

techniques to in-flight application 
• 11 Partnerorganisations: 

• DLR, Airbus France, Eurocopter (D+F), Piaggio, EVEKTOR, NLR, ONERA, 
Cranfield University, MPEI (TU),Braunschweig Airport 

 

AIM – Project Overview (1)  
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 36

This document is provided by JAXA.
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AIM – Project Overview (2)  
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 37

Wing deformation
measurements 

Surface 
pressure
measurements

Propeller and 
rotor deformation

measurements

Blade tip 
vortex
measurements

Surface 
temperature
measurements

Full scale and 
inflight flow field

investigations

Propeller and 
or deformation
measurements

urface 
mperature
easurements

• Advanced Inflight Measurement Techniques 2 
• CP in the 7th European Framework 
• Duration: 42 Months + 6 Months  (10/10 – 9/14) 
• Funded by the European Commission 

• Objective: 
• further develop of selected (AIM) optical measurement techniques to 

• obtain quantitative aerodynamic data  
• be easily and routinely applied to in-flight testing with industrial 

demands 
• developing reliable and easy to use dedicated measurement systems  
• defining design and application rules for these new in-flight 

measurement techniques 
• 11 Partnerorganisations: 

• DLR, Airbus Operations SAS, Avia Propellers, Piaggio Aero Industries, 
EVEKTOR, NLR, Rzeszów University of Technology, ONERA, Cranfield 
University, MPEI (TU) 

 
 
 
 

AIM2 – Project Overview (1)  
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 38

4)4)4)

This document is provided by JAXA.
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AIM² Tasks

Wing Deformation
Measurements
(IPCT) 

Flow
Transition 
Measurements
(IRT)

Pressure and Strain
Measurements

(Fiberoptic Sensors)

Propeller 
Deformation 
Measurements
(IPCT)

Inflight
Flow Field
Measurements
(PIV)

Wing Deform
Measuremen
(IPCT) 

F

d Strain
rements
c Sensors)

 

AIM2 Tasks – Example 2: Deformation 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 40

AIM² WP 3 – Deformation Measurements on Propeller Blades
• improvement of IPCT and Marker based deformation measurement 

techniques for 360° propeller deformation measurements

This document is provided by JAXA.
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Rotating IPCT Camera System 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 41

Random pattern Camera system 

An IPCT measurement system is  rotating together with the propeller at its full speed.
The blade deformation can be investigated over a complete revolution.

A small aircraft COBRA VUT100 has been chosen for the tests as a “worst case” because 
of its very high propeller rotation speed of 2700 rpm and a high vibrations of up to 20g in 

the range 20-150 Hz

Ground test Flight test 

 

Rotating IPCT Camera System – Detail 
 

> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 42

flange 

4 LiFePo 
batteries 

DC-DC converter 
SSD 

phase shifter 
image acquisition 

GPS 

camera 2 

camera 1 

pattern on the 
investigated 

blade 

cowling 

hub  

reflection sensor 

reflector computer 

This document is provided by JAXA.
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Assembling of the Rotating Camera System 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 43

Electronic boards  
of the camera system placed 

inside of the cabinet 

 

Performing the Ground Test 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 44

Calibrating procedure Testing the WLAN connection 

The aircraft ready for the ground test The full speed ground test 

This document is provided by JAXA.
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Performing the Flight Test 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 45

Ready for take-off Take off for the flight test 

Satisfactory result  
viewed on the cabin laptop  

Happy team 

 

Example Recordings at Rotating Phase Angle 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 46

pattern is imaged in sufficient quality (no blurring, good contrast and sharpness, 
size contribution uniformly) 

camera is able to cope with changing illumination (no artificial illumination 
required) 

This document is provided by JAXA.



宇宙航空研究開発機構特別資料　JAXA-SP-16-00724

 

Example Results 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 47

example of data extraction from several single evaluated image pairs

extracted AoA change 

extracted  bending 

• Test of rotating camera performed successfully 
• Feasibility of 360° propeller blade deformation measurements 

with IPCT shown 
• Preparation of future applications, e.g. helicopter rotor 
• Invited lecture at the International Congress on High-speed 

Imaging and Photonics 
 

• AIM and AIM² have been first steps in establishing modern 
optical measurement techniques in flight testing 

• Important strategic development towards high Re measurement 
capabilities  

• Real flight Re number measurements requested by industry and 
research 
 

Conclusion and Summary; Chapter 2 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 48

This document is provided by JAXA.
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Chapter 1. Improved 
spatial, temporal 

resolution and accuracy 
 

Chapter 1. Improved 
spatial, temporal 

resolution and accuracy 
ambient conditions  

Example: PIV 

Introduction 2/2: Overview 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 49

High Re-number testing and CFD validation 
 

Advanced 
measurement 

techniques  

Chapter 3. High-Re testing 
in wind tunnel (ETW) 

Example: Acoustic 

CFD 
validation 

Chapter 2. Flight tests 
Example: Deformation High Re 

number 
testing 

Chapter 4. Combined 
effort: best possible 

results for the 
adaptation, 

optimization and 
validation of 

numerical codes 

• Common practice: Acoustic measurement on small-scale models … 
• Conventional wind tunnel: real-flight Reynolds numbers not achieved 
   cryogenic and/or pressurized wind tunnel 

 

High Reynolds number measurements 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 50

European Transonic Wind tunnel  (ETW) 

AIRBUS, Ambient low speed wind tunnel ETW cryogenic and pressurized 
test section

This document is provided by JAXA.
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European Transonic Windtunnel (ETW) 
 
Provision of real-flight Reynolds numbers by 
virtue of both decreased temperature and increased pressure 
 
Test section: 
2.0 m x 2.4 m x 9.0 m  
 
Operational range:       
 

High Reynolds number measurements 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 51

Wind Tunnel 

0.15 < M < 1.35
313 K > T > 110 K 

110 kPa < ptot < 450 kPa

 

High Reynolds number measurements in ETW 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 52

Cryogenic & pressurized Microphones 

Brüel&Kjær cryogenic-type 4944A 

 Variation of amplitude response: 
           function of T and ptot 
           (known from manufacturer 
            and a previous test*) 

Ahlefeldt T. et. al., “High-Reynolds Number Aeroacoustic Testing under Pressurized Cryogenic Conditions in PETW”, 50th AIAA-ASM, 2012. 

This document is provided by JAXA.
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Microphone-Array 
96 microphones (flush mounted) 
Inserts: compressed laminated wood 

 

High Reynolds number measurements in ETW 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 53

Array optimization 

6.4 mm 

Brüel&Kjær cryogenic-type 4944A 

Limited positioning of microphones: 
 

Significantly restricted angle/area of observation 
 

Conventional BF-maps: strong sidelobes 
 
 
Different microphone groups 
used for conventional maps 
(“nested arrays”) 
 
All microphones used 
for CLEAN-SC maps 
 

High Reynolds number measurements in ETW 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 54

Array pattern 

This document is provided by JAXA.
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Airbus K3DY half-model 
Scale: 1:13.6 (7.35%) 
High-lift configuration identical to 
EWA-Benchmark test 2007 at LSWT 
 

 
Data points (M = 0.203) 
 
 
 
 
 
 
 
 

 

High Reynolds number measurements in ETW 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 55

Setup 

T [K] ptot  [kPa] Re  [106] q/E [10-8] 

DP I 310 110 1.42 1.57 

DP II 125 115 5.16 1.57 

DP III 310 399 5.16 5.70 

DP IV 120 419 20.00 5.70 

 

Results – Source maps (CLEAN-SC) 
 

> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 56

M = 0.203 |  = 3° | Variation of Strouhal number 

Re  = 1.42.106 

q/E = 1.57.10-8 

Re  = 5.16.106 

q/E = 1.57.10-8 

Different Reynolds number 
7% to 26% of real-flight Re   
Same deformation 

This document is provided by JAXA.
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Results – Source maps (CLEAN-SC) 
 

> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 57

St ,1/3Oct = 20 

Re  = 1.42.106 

q/E = 1.57.10-8 

Re  = 5.16.106 

q/E = 1.57.10-8 

M = 0.203 |  = 3° | Variation of Strouhal number 

 

Results – Source maps (CLEAN-SC) 
 

> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 58

St ,1/3Oct = 130 St ,1/3Oct = 130 

Re  = 1.42.106 

q/E = 1.57.10-8 

Re  = 5.16.106 

q/E = 1.57.10-8 

M = 0.203 |  = 3° | Variation of Strouhal number 

This document is provided by JAXA.
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Results – Source maps (CLEAN-SC) 
 

> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 59

St ,1/3Oct = 200 

Re  = 1.42.106 

q/E = 1.57.10-8 

Re  = 5.16.106 

q/E = 1.57.10-8 

M = 0.203 |  = 3° | Variation of Strouhal number 

 

Results – Source maps (CLEAN-SC) 
 

> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 60

M = 0.203 |  = 3° | Variation of Strouhal number 

Re  = 5.16.106 

q/E = 5.70.10-8 

Re  = 20.0.106 

q/E = 5.70.10-8 

Different Reynolds number 
26% to 100% of real-flight Re   
Same deformation 

  
  
  

This document is provided by JAXA.



第34回航空宇宙数値シミュレーション技術シンポジウム論文集 31

 

Results – Source maps (CLEAN-SC) 
 

> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 61

Re  = 5.16.106 

q/E = 5.70.10-8 

Re  = 20.00.106 

q/E = 5.70.10-8 

St ,1/3Oct = 20 

M = 0.203 |  = 3° | Variation of Strouhal number 

 

Results – Source maps (CLEAN-SC) 
 

> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 62

Re  = 5.16.106 

q/E = 5.70.10-8 

Re  = 20.00.106 

q/E = 5.70.10-8 

M = 0.203 |  = 3° | Variation of Strouhal number 

St ,1/3Oct = 130 

This document is provided by JAXA.
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Results – Source maps (CLEAN-SC) 
 

> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 63

Re  = 5.16.106 

q/E = 5.70.10-8 

Re  = 20.00.106 

q/E = 5.70.10-8 

St ,1/3Oct = 200 

M = 0.203 |  = 3° | Variation of Strouhal number 

> Real-Flight Microphone-Array Measurements on a Scaled Model in ETW > AIAA SciTech, January 2014. National Harbor (MD), USADLR.de  •  Chart 64

 
 

FLAP SOURCES

This document is provided by JAXA.
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> Real-Flight Microphone-Array Measurements on a Scaled Model in ETW > AIAA SciTech, January 2014. National Harbor (MD), USADLR.de  •  Chart 65

 
 

SLAT SOURCES

First time: airframe noise data of a small-scale model 
 at real-flight Reynolds numbers 
 
Significant Reynolds number dependency 
 

St  < 100 (foriginal < 1,8 kHz): 
 

Slat tones at low Re 
 

Various peaks with combined Re & St 
dependency 

 

St  > 100 (foriginal > 1,8 kHz): 
 

Inboard slat sources at mid-level Re 
 

Dominant broadband peaks on flap at real-flight 
Re 

• ! flap more dominant than slat ! 
 
 

 

Summary; Chapter 3 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 66

This document is provided by JAXA.
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T = 150 K 

T = 290 K 

T0 = 115 K
p0 = 335 kPa
M = 0.2 
RC = 16.7 . 106

TSP PIV Sound pressure PSP 

Mature Mature Mature Current 
development 

Advanced measurement techniques in ETW 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 67

Operational techniques 

Chapter 1. Improved 
spatial, temporal 

resolution and accuracy 
 

Chapter 1. Improved 
spatial, temporal 

resolution and accuracy 
ambient conditions  

Example: PIV 

Introduction 2/2: Overview 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 68

High Re-number testing and CFD validation 
 

Advanced 
measurement 

techniques  

Chapter 3. High-Re testing 
in wind tunnel (ETW) 

Example: Acoustic 

CFD 
validation 

Chapter 2. Flight tests 
Example: Deformation High Re 

number 
testing 

Chapter 4. Combined 
effort: best possible 

results for the 
adaptation, 

optimization and 
validation of 

numerical codes 

This document is provided by JAXA.
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• High lift performance is an essential design parameter of transport aircrafts 
• Maximum lift predictions are still characterized by considerable deviations 

from final performance flight test results 
• Provide data base at maximum lift through wind tunnel and flight tests 
• Synergetic benefits from all three methods 

 

High-Lift In-Flight Validation („HINVA“) 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 69

Basic idea  

TP 1
A320 Flight tests

TP 2
Wind tunnel test

in ETW

TP 3
Numerical 
simulation

TP 4
Simulation-

strategy 

CFD Wind tunnelDLR A320 ATRA

 

HINVA flight test #1: Overview 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 70

DLR research aircraft ATRA (A320) 
Deformation measurements

Slat/Flap gap measurements 

Flow visualization

Surface pressure (probes) 

Transition detection

Marker based 
deformation

Hotfilm on pressure 
and suction side

Pressure belts and 
Kulite sensors

aligned

Slat/flap deformation 
with IPCT pattern

This document is provided by JAXA.
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HINVA flight test #1: IPCT deformation measurement 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 71

5 6 1/3 2/41 2
Typ ATyp B Typ B

PC 

Field of view 
1  Wing suction side,  2  inboard slat, 
3  Flaps 

IPCT-System 
wing: IPCT-pattern, marker 
cabin: 1 high resolution stereo-
 camera system (Typ A), 
 3 additional stereo-camera- 
 systems (Typ B) 

Type B Type A PC Operator Setup 

IPCT-pattern 

3:1 

Marker technique 
to measure global 
wing deformation 

Virtual photograph (DMU) Real photograph 

Phasen: 

A Increase of AoA 

B Stall 

C Stall recovery 

 
 
 
Legende: 

 … Angle of attack 
nz … Vertical acceleration 
| | … Bending (3D) 
 … Angle of torsion 
 … normalized half span width 

HINVA flight test #1: Marker based deformation 
measurement 

> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 72
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Results provide important reference data: 
Design of detailed wind tunnel model 
Verification of numerical calculations 

This document is provided by JAXA.
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HINVA flight test #1: IPCT deformation measurement 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 73
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range starbord 

Straight flight (stabilised) 
Backturn [°] of slat/flap 

Results provide important reference data: 
Investigation of slat and flap gaps during landing approach 
Further developments of IPCT evaluation algorithm 

Reduction of background light and laser  
light flare on the model surfaces 

• Wing, slats, fuselage and nacelle  
are partly coated by a PIV paint  
(primer + acrylic black paint) 

• Polishing of paint to obtain high glossy  
surface finish  

• Pressure taps treatment  
 

HINVA ETW test: PIV flow field measurement 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 74

Model based on flight test #1 

This document is provided by JAXA.
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HINVA ETW test: PIV flow field measurement 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 75

Stereo-PIV Arrangement 

T0 = 110 - 300 K
p0 = 1,15 bis 4,5 bar Plenum ( 10 m)

 

HINVA ETW test: PIV flow field measurement 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 76

Cryo PIV system for ETW 
 

• Seeding system 

Generation of tiny ice particles using  
 external DLR Laskin generators 

 

 

 

 

 

 

• Laser system placed outside  
of the wind tunnel plenum 

  Nd:YAG laser  
   2 x 500 mJ @ 15 Hz 

bypass

seeding 
outlet

Requirements: 
  Flow tracer size  1 μm 
  Concentration of up to 10    
  particles / mm3 

This document is provided by JAXA.
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HINVA ETW test: PIV flow field measurement 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 77

Cryo PIV system for ETW 
 

• Modules containing cameras, light sheet optics, beam monitor and 
electronics for remote control for a placement within the plenum using 
heated housings 

 

 

 

 

 

 

 

• Mirror modules 

Equipped with piezo actuators 

Software allows for automatic  
 beam path corrections in case of 
 beam deflections 

 

HINVA ETW test: PIV flow field measurement 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 78

Stereo-PIV Arrangement 
 
• Adaptation and installation of Light Sheet Module: 

• Motorized laser mirrors allow for a  
pivoting of the light sheet about 
three spatial axes by remote control 

 

This document is provided by JAXA.
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• Camera module for viewing angles of about 45° 
• Variable orientation of the light sheet 

 
 
 
 
 
 
 
 

• Equipped with PCO.edge cameras,  
 CMOSs sensor (2560 x 2160 px)  
 direct recording to RAID  
 storage system @ 15 Hz 

 
 

 

HINVA ETW test: PIV flow field measurement 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 79

Stereo-PIV Arrangement 
 

Scheimpflug axisLens focus
Scheimpflug angle

 

HINVA ETW test: PIV flow field measurement 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 80

Vorticity distributions 
 

Configuration 2 
  M = 0.186  
  ReC = 13.3 Mio.  
   = 16.5°  

.1000 1/s

This document is provided by JAXA.
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HINVA flight test #2: In-flight PIV 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 81

PIV Configuration 

 

HINVA flight test #2: In-flight PIV 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 82

Cabin Layout 

This document is provided by JAXA.
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HINVA flight test #2: In-flight PIV 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 83

Camera incl. Stand 

 

HINVA flight test #2: In-flight PIV 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 84

PIV Results:  = 15,6°, FL100, IAS ~ 110 kt 

From left to right:  
• slat track vortex 
• outboard strake 

vortex 
• inboard strake vortex 
 

This document is provided by JAXA.
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HINVA flight test #2: In-flight PIV 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 85

PIV Results at FL100 

= 5,03°

= 9,77°

= 12,37°

= 15,18°

= 9,77°

========== 12,337°

5,18°

• Provide data base at maximum lift through wind tunnel and flight tests 
• Synergetic benefits from all three methods 
• Deriving simulation strategy from obtained results  

Summary; Chapter 4 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 86

TP 1
A320 Flight tests

TP 2
Wind tunnel test

in ETW

TP 3
Numerical 
simulation

TP 4
Simulation-

strategy 
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• Development towards high resolution measurement with optimal accuracy is 
mandatory for optical non intrusive measurement techniques 

• High Reynolds number testing has become important during the last decade 
• Novel aircraft concepts 
• Physical understanding  
• Validation of numerical codes 

• Transfer well established optimized optical  
measurement techniques to high Re testing  

• Constant improvement in order to provide the  
best possible results for the adaptation, optimization  
and validation of numerical codes 

 
 

Summary 
> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 87

> L. Koop  •  High-Re Testing > July 7th 2016DLR.de  •  Chart 88

TSP

iPSP

PSP

PIV

MAT

PTV

Thank you 
very much! 

Lars Koop 
Lars.koop@dlr.de 

DLR Göttingen 
IPCT

PIV
TSP
MAT 
@ETW

PIV, IPCT
@flight test
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流体力学講演会(FDC)/航空宇宙数値シミュレーション技術シン

ポジウム(ANSS)合同企画「航空教育支援フォーラム」を開催して 

 
相曽秀昭，村上桂一 

（宇宙航空研究開発機構 航空技術部門 数値解析技術研究ユニット） 

 
A Short Report on the Organized Session “Aeronautical Education Support Forum” 

Hideaki AISO and Kei-ichi MURAKAIMI (Aeronautical Technology Directorate, JAXA） 
 

ABSTRACT 
The article gives a brief report on the organized session “Aeronautical Education Support Forum”. The session 
consists of two parts. The first part of session is Prof. Nakaya’s lecture on the practical use of FaSTAR as a 
training and education tool in National Institute of Technology, Gifu College. The second part is a panel discussion 
on the human resource development in the field of aeronautical engineering, especially on the career path of 
students who study in the graduate schools. 
 
１．１．１．１．はじめにはじめにはじめにはじめに    

「第44回流体力学講演会／航空宇宙数値シミュレ

ーション技術シンポジウム2012」（平成24年7月）で

の「CFDと教育」セッションにおいて、航空関連の

人材育成について広く検討し促進する場の創設が提

案された。その後、日本航空宇宙学会を中心とした

検討を経て、「第50回飛行機シンポジウム」（平成

24年11月）で「航空教育支援フォーラム」が発足し

た。 
以来、7月開催の流体力学講演会（FDC）／航空宇

宙数値シミュレーション技術シンポジウム（ANSS）
と秋開催の飛行機シンポジウムの年2回の集会の場

を利用して「航空教育支援フォーラム」と題する企

画セッションを開催し議論の場を提供している。 
各集会でのセッションの内容は、FDC/ANSSでは

JAXA（宇宙航空研究開発機構）の研究開発成果の利

用（最も利用されているCFDツールFaSTARは2016年
7月現在で20強の研究室・教室に提供中）に関してそ

の利用成果の報告や問題点を議論する場とし、飛行

機シンポジウムでは航空専門教育を産業界や社会か

ら見たときの要求を踏まえながら教育支援を考える

場とする、という基本線がここ数年の企画・運営を

通じて確立されてきている。 
また、状況に応じて適宜人材育成に関するパネル

ディスカッションを追加開催し、日本航空宇宙学会

等が行う提言や提案に関する議論にも資するように

してきた。 
質疑応答や議論も含めた本セッション全ての内容

を詳細に報告するのは紙面的にも困難であるので、

ここではセッションの実地企画・運営の担当者の責

任において発言内容等を適宜要約した形で、セッシ

ョンの内容を記録することとした。 
 
２．２．２．２．今回のセッション企画今回のセッション企画今回のセッション企画今回のセッション企画内容内容内容内容    

セッションの企画は2部構成とした。第1部は通例

である教育支援の利用例紹介として、岐阜工業高等

専門学校でのFaSTARの活用状況の講演を同校准教

授の中谷淳氏にお願いした。 
今回はそれに加え、第2部でパネルディスカッショ

ンとそれに続く公開討論「航空技術の未来を担う若

手の育成に向けて」を企画した。近年の求人制度の

改変や社会状況の変化により、航空技術の開発研究

を志す学生、特に博士課程に進学しようとする学生

にとってキャリアパスが分かりにくい状況になって

いるとの指摘を受けてのことである。 
なお、セッション冒頭においてJAXA側担当者より、

FaSTARの利用状況やアンケート（利用目的・成果、

技術情報交換、ユーザ会開催における要望）の結果

について簡単な報告を行ったが、この内容の報告は

割愛する。 
 
以下、セッションの様子を簡単に報告したい。 
 

３．第３．第３．第３．第1111部部部部    岐阜工業高等専門学校准教授岐阜工業高等専門学校准教授岐阜工業高等専門学校准教授岐阜工業高等専門学校准教授    中谷中谷中谷中谷淳淳淳淳氏に氏に氏に氏に

よる講演よる講演よる講演よる講演    

[[[[背景背景背景背景]]]]    

初めに背景状況についての説明があった。高等専

門学校（修業年限5年で高等学校の3年間と大学1,2年
に相当）という制度、時代の要請に応じる形での専

攻科（大学3,4年に相当）の設置、専攻科内での航空

宇宙システム研究グループの設置（今年度）、産官

（岐阜県、愛知県、川崎重工業）との連携の強化と

流体力学講演会 (FDC)/ 航空宇宙数値シミュレーション技術シンポジウム (ANSS)

合同企画「航空教育支援フォーラム」を開催して

ABSTRACT
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いった事項である。例にもれずスタッフ・設備等の

リソースは十分とは言えないながらも、岐阜高専で

は航空関連技術者の養成強化を目指しているとの事

である。 
中谷氏は2013年度のFDC/ANSSで開催された本セ

ッションで教育支援目的でのFaSTARの提供を知り

研究室に導入したが、それ以前からCFDのオープン

ソースであるOpenFOAMも利用していたので現在は

両方を活用している。計算機環境は今までインテル4
コアであったが、今年度から200コア2TBメモリ規模

のものの導入で大幅に改善される予定である。 
[[[[利用状況利用状況利用状況利用状況]]]]    

上の様な背景説明の後に中谷氏からFaSTAR等の

教育への活用状況が説明された。概要は以下のよう

なものである。 
CFDツールの教育への導入の目標設定は、CFDに触

れて慣れる（更に、できれば使いこなせる）という

CFD単独の目標と、風洞実験とCFDによる解析を比較

しその違いを理解するという、2つの事項を設定し実

践している。また、学生のベースの知識になる講義

には、流体力学
１１１１) 

、数値計算法の基礎
２２２２ ) 

、有限体積

法の教育と演習がある。ただ、有限体積法はそのベ

ースには含まれないので、4年後半
３３３３ ) 

に研究室配属さ

れて半年は5年生と在籍が重なることを利用したチ

ュートリアルや輪講により対応している。 
CFDに触れてみるという事で、思い思いの航空機

形状についてMach数を変えながらCFDを実行し揚抗

比を観察させている。 
風洞実験との比較・検証では、実験が非圧縮流と

なる制約があり、遷音速圧縮性流が主対象のFaSTAR
を用いるのは無謀かとも思えるが、OpenFOAMとの

比較ではFaSTARも使える。実験と2次元数値計算を

比較し差異を考察することに利用でき、意義がある

と感じている。 
[[[[学生の反応など学生の反応など学生の反応など学生の反応など]]]]    

活用状況の説明の後、アンケート等を通じた学生

の反応も紹介された。FaSTARの問題点としてマニュ

アルは比較的分かり易いが、エラーの際の対応が分

かりにくい、といった感想もあるようで、これは提

供する側でもツールとしての質の向上という観点か

ら対応する必要があると考えられる。また、CFDの

結果を評価・考察する際の問題（基礎となる流体現

                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                 
 １１１１) 内容としては大学の機械系学科等で行われる標

準的なものに相当。2年間で履修。 
 ２２２２) Newton法、Runge-Kutta法、Simpson法等の事項を

教育。 
 ３３３３) 高専では研究室配属は通常では5年生の1年間だ

が、当該学科では4年生後半からとしている。高専の

4,5年生は年齢的には大学の1,2年に相当。 

象の理解が必要）への言及もあり、教育支援ツール

を提供していく際の課題と思われる。 
 
以上、第一部について簡単にまとめたが、中谷氏

の実践例は、高専だけでなく大学学部レベルでの

FaSTARによる教育支援の際に大いに参考になると

思われる。現在、FaSTARの教育支援利用は大学院レ

ベルでの利用が主であるが、提供側でも利用の裾野

を広げる際の参考に活用したいと考える。 
 
 

４．第４．第４．第４．第2222部部部部 公開討論「航空技術の未来を担う若手の公開討論「航空技術の未来を担う若手の公開討論「航空技術の未来を担う若手の公開討論「航空技術の未来を担う若手の

育成に向けて」育成に向けて」育成に向けて」育成に向けて」    

[[[[パネルとして登壇いただいた方パネルとして登壇いただいた方パネルとして登壇いただいた方パネルとして登壇いただいた方]]]]    

次の4氏（順不同）にパネルとしての登壇をお願い

した。 
�青山剛史氏（JAXA航空技術部門数値解析技術研究

ユニット研究計画マネージャ） 
�川添博光氏（日本航空宇宙学会人材育成検討委員会

委員長、鳥取大学教授） 
�澤田恵介氏（日本航空宇宙学会長、東北大学教授） 
�李家賢一氏（東京大学教授、文部科学省航空科学技

術委員会主査） 
また、JAXA航空技術部門航空産業協力課長の内冨 

素子氏がモデレータを務めた。 
[[[[内冨内冨内冨内冨素子素子素子素子氏による導入氏による導入氏による導入氏による導入]]]]    

航空産業の発展が見込まれる中で、経済産業省が

中心になって製造系の人材確保について議論してい

るが、航空の研究を先導する人材の育成も重要であ

る。もっと若い人材にこの航空での研究に興味を持

ってもらう必要もある。現状ではこの育成の道筋が

分かり易く見えているようには思えない。 
 この問題について、まずは大学と公的研究機関で

育成の道筋や制度をどのように改善するのかについ

て議論していきたい。この討論の場では、現状の課

題を出し、それを元に日本航空宇宙学会から国や社

会、JAXA等に向けた提言のようなものにまとめられ

るようにしたいと考えている。 
[[[[澤田恵介氏澤田恵介氏澤田恵介氏澤田恵介氏のののの発言の発言の発言の発言の要約要約要約要約]]]]    

 先ず、優秀な研究者の確保育成、航空分野は若い

人にとって魅力的なのか、といった事から考えてみ

る。研究費獲得という意味では、科研費において航

空宇宙は総合工学の中の小さな分野で課題採択は多

くないし、産業界との関係が密接ともいえず、他の

分野よりも苦戦しているのではないかと思う。将来

の（研究者としての）ポジションはどこの分野でも

同じだが明るくはない。研究成果の社会実装の面で

も現状で自動車産業などと比べると容易ではない。

それらを考えると、かなりマイナスのところからス

４．第2部 公開討論「航空技術の未来を担う若手の

育成に向けて」

This document is provided by JAXA.
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タートすることになるのかもしれない。 
 （自身が会長である）日本航空宇宙学会の役割と

しては、このフォーラムのような機会の提供、産官

学の交流の機会の提供、表彰制度の整備、教科書刊

行による知識・技術の還元、航空宇宙ビジョンの提

示による将来展望といったものがあげられる。しか

し、直接に資金を出したり就職支援をしたりという

事は難しい。 
 大学教員の視点では、東北大学の場合は飛行機好

き、ロケット好き、ロボット好きの学生が多く入っ

てくる。産学官連携も盛んで魅力的なテーマも多い

し、航空宇宙専攻は機械系修士課程入学者のレベル

向上にも大いに貢献している。しかし、優秀な学生

たちへの出口の提供では問題がある。例えば飛行機

好きの学生の重工各社への就職は修士課程修了者が

主戦場で、「どうしても飛行機」という学生もいる

が給与面では自動車産業等に負ける。一方で博士課

程修了者に対する民間の採用意欲は低い。文部科学

省はCOE、リーディング大学院、卓越大学院といっ

た施策を構想しているが、博士課程内での支援が中

心で、博士課程修了者は産業界とマッチングしにく

い。最近はJAXAとのマッチングも難しい。 
 以上、課題を羅列させていただいた。 
[[[[川添博光川添博光川添博光川添博光氏氏氏氏の発言のの発言のの発言のの発言の要約要約要約要約]]]]    

 中々難しい課題だが、若い人や世間がどのように

航空宇宙を見ているかという事から考えたい。まず、

実例として、鳥取大学の学生の見方、ドイツの実情、

日本の高校生の見方、の３つをあげる。 
 鳥取大学の修士1年の学生23人にJAXAについて認

知度や要望を調査した所、認知度は高く、ある意味

憧れる、というポジティブな印象が強いものの、活

動の情報を得る機会が欲しい、航空分野の研究開発

活動（もしくはその広報）は少ないのでは、といっ

た意見も散見された。また、高校時代に話を聞けた

ら学習の動機付けに役立ったはず、といった意見も

あり、そうしたことの重要性も認識してほしい。ま

た、産学との連携を密に、という意見には、学生自

身もその中に入りたいという希望が感じられる。実

際、JAXAに就職したいという学生は多い。 
 ドイツのDLRゲッチンゲンに出張した際に、当地

に滞在している日本人若手研究者にドイツの学生達

の航空宇宙に対する意識について聞いてみた。 
日本と比べ多くの学生が宇宙航空の専攻を希望す

る。反面、就職先で航空宇宙に拘らない面もある。

これについては日本の学生にも訊いてみたいと思う。

また、日本と比べサイエンスを専攻する女子学生が

多い。 
DLRの若者に対する施策については、ギムナジウ

ム（日本の中学・高校に相当）の生徒のインターン

受入があげられる。（インターン先は生徒自身が選

ぶ。）インターンは必修で、また企業に対してもギ

ムナジウムからのインターン受入が義務付けられて

いる。 
大阪で開催された夢ナビライフ（高校生向けの進

路ガイダンス）で講演を行った。2～3万人の高校生

が参加するとの事で、いくつもの講演のブースがあ

った。1講演の参加者は通常60～100人程度らしいが、

「空へ宇宙へそして未来へ」と題した自身の講演に

は260人程の参加申込があり当日より前に締切とな

った。1・2年生の参加が多く、早い時期から航空宇

宙分野の進路に憧れる生徒が多い事を理解した。講

演終了後も1時間近く質疑応答が続いた。 
まとめると、生徒・学生は航空宇宙分野に夢や魅

力を大いに感じ、知りたい・体験したいという気持

ちも強い。しかし、実際に知る・体験するという所

との距離が大きい。草の根的な努力で距離を近づけ

こちら側でもより相手を知るようにしたい。JAXAに

ついては認知度が高いものの詳細が知られていない

のが実情で努力が必要。また、JAXAは色々な人材を

広くとってほしい。現状、カラーの似ている人が多

いように思う。そして、鳥取大学からも採用される

人が出たら嬉しい。 
[[[[李家賢一李家賢一李家賢一李家賢一氏氏氏氏によるによるによるによる発言の発言の発言の発言の要約要約要約要約]]]]    

学会と産学官それぞれの立場から航空教育に関す

る動きについて見てみたい。 
日本航空宇宙学会では教育・人材育成に関する活

動は以前からあり自身も関与してきた。10年ほど前

に大学での体験型学習や航空機産業から見た大学教

育等を議論し、それ以後、澤田氏も触れたビジョン

や提言、空力教育の議論等も行われてきた。このフ

ォーラムも研究成果の教育支援ツールとしての提供

というJAXAの提案を受けて行われるようになった。 
官の関係では、最初に国土交通省がパイロット不

足への対応に動き、続いて経済産業省が製造現場の

技術者やエアラインの整備士の不足への対応に動い

た。研究人材では、文部科学省の科学技術学術審議

会の研究計画評価分科会、さらにその下の航空科学

技術委員会において、次世代人材の創出といった議

論がある。また文科省内で別に議論された戦略的次

世代航空機開発ビジョンの中でも人材育成はうたわ

れている。国としても人材育成の重要さを認識した

上で色々な検討がされている。 
学の一例として、東京大学では大学院で隔年開講

の航空機設計特論でグループ毎に航空機の概念設計

を行うが、そこでFaSTARを使っている。まさにこの

フォーラムのスキームで教育支援を利用している。 
最後の産業界に関して、以前行われた議論から、

産が大学教育に求めていることは、孔子の言う『学
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んで思わざれば則ち罔（くら）し、思うて学ばざれ

ば則ち殆（あやう）し』にまとめられるであろう。

得た知識を実践的に生かせることの重要さ、新しい

思いつきを支える基礎学力の重要さ、この両方が大

学教育に求められる。ここでの話題の教育支援に当

てはめれば、後者の基礎学力は紙ベースの古典的な

教科書で学ぶが、前者のような実践的なものにこの

フォーラムが役立っていく、というようなことにな

るのではないかと考える。 
[[[[青山剛史青山剛史青山剛史青山剛史氏氏氏氏による発言の要約による発言の要約による発言の要約による発言の要約]]]]    

 平成30年からのJAXA第4期中期計画に向けた議論

の中で、航空技術部門では基盤領域の戦略を統合シ

ミュレーション、構造材料の2つの戦略検討ワーキン

ググループ（WG）により検討している。自身は前者

WGをとりまとめている。基盤領域は5つのユニット

４４４４ ) 
からなり研究に専念する組織でプロジェクトを下

から支える構図になっている。現中期計画の議論の

際にはプロジェクトを重点に議論したが、次期中期

計画への議論では基盤領域を重点としている。 
 基盤領域では研究者数、研究内容、資金がスパイ

ラルをなして減少し始め、この3つの中で一番重要と

思われる研究者数減少の問題を解決することが喫緊

の課題である。海外（米独仏加）と比べた場合、生

産額を考慮しても日本の研究者数は圧倒的に少ない。

一方、独DLRは極端なほどの研究者数増加を呈して

いる。航空機産業を日本の基幹産業とするためには

研究者数の増加が必要である。 
 実は基盤領域の研究はプロジェクトにも非常に貢

献している。分かり易い例としてD-SENDプロジェク

トがあげられる。飛行試験でのソニックブーム波形

計測データに従来の知見では説明できない誤差があ

り、データ自体が無意味になりかねない事態が生じ

た。しかしここで基盤の若手研究者が誤差の機構の

解明に成功し、データの妥当性が示された上に却っ

てデータの価値が向上した。また、世界最高速を目

指して社内で開発してきた高速CFDソルバーの

FaSTARを用いることで、同じくD-SENDの第1回飛行

試験の不具合の原因究明が大量の計算を要しながら

も短期間でできた事例もある。 
 今後も基盤領域は技術力でリスペクトを得る集団

を目指したい。そのためには、研究を志す学生や中

途採用を希望する研究者を受け入れて研究者数を増

強する、施設や設備の運用に研究者が忙殺される状

況の改善のために技術者を増強する、JAXAの研究者

のキャリアパスとしてより魅力的なものを確立する

（現状では魅力が見えにくい）といった事を行いた

                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                 
 ４４４４) 

空力技術研究、飛行技術研究、推進技術研究、構

造・複合材技術研究、数値解析技術研究の5ユニット 

い。 
  

以上のパネル登壇者からの発言に続き、再度内冨

氏のコメントがあった。要旨としては次のようなも

のである。 
 
自身も、研究機関として一番重要なリソースは人

だと思う。人がJAXAを通じてうまく循環していない

のが問題で、それを解決したいと社内で考えている。 
現状で毎年40人程度（JAXA全職種）の新人一括採

用の制度の中では、研究者が選考されるには厳しい

面もある。もう少し前の段階からインターン的に

JAXAの活動に参加し、適性があればJAXAの研究者

になったりJAXAを経由して他の場所で研究者とな

るといったしくみをより具体化できないか、また、

宇宙に比べて航空からの情報が少ない状況を改善で

きないか、といった事も考えている。後者について

は、13大学で連携して高校生向けアウトリーチ活動

や大学生の体験学習を行うネットワーク的なものが

文科省の競争的資金を利用して佐宗教授（名古屋大）

を中心に企画されており、このようなネットワーク

の利用もあり得る。 
常勤職員以外でJAXAに入り協働する制度として、

クロスアポイントメント、航空宇宙プロジェクト研

究員、連携大学院、技術研究生、リサーチアシスタ

ントがある。連携大学院と技術研修生の制度は航空

技術部門で盛んに利用されているが、あまり利用さ

れていない他の制度にも利用できそうなものはある。

また、技術研修生は地方大学からは難しい面もある。 
また、1件あたり100万円と少額ながらJAXA外部に

おける新しいアイディアの研究を数多く（20件程度）

採択するイノベーションチャレンジの制度も用意し

ている。 
 

次いで、キャリアパスやJAXAからの実践的教育機

会の提供などについて会場も含めての議論を行った

ので、意見を紹介しておく。 
�産業規模から考えると現状のようなものかとも思

える面もある。そのあたりを考えずに航空分野の学

生を急に増やすのは問題かもしれない。 
�企業から見たときに航空宇宙を専攻した人は使え

る、というような感想もある。航空宇宙という場で

教育を行うが、職業のキャリアパスは航空宇宙でな

くてもよい、という考え方もある。 
�現状JAXAではプロジェクトを遂行する人材を何段

階もの面接で絞って採用するという印象があるが、

青山氏の話の中でプロジェクトの問題を解決した

若手はそのテーマの為に採用された訳でなく、研究

者として地道に実力を積んだ結果として問題を解

This document is provided by JAXA.



第34回航空宇宙数値シミュレーション技術シンポジウム論文集 49 

決している。テーマを絞り過ぎたり面接で選び過ぎ

たりするばかりでなく、ある程度幅を持って人を採

用するのも重要ではないか 
�博士課程修了後の採用先が（大学以外には）JAXA
等に限られてしまうと学生も進学し難い。その意味

では博士課程を出て企業で採用されるルートの確

立も重要。これに関連して、昨年、東北大で博士課

程の学生の企業回りを試みたら反応は良かったと

いう話を聞いたが、今年も継続するのか 
�（上の発言に澤田氏が答えて）昨年、博士課程学生

の工場見学を実施した。このポイントは2つあり、

学生にはオープンマインドで企業にも面白い職場

がある事を理解してもらう、企業の人には実は博士

課程の学生は優秀な人材だと実感してもらうとい

う作戦だった。今年もやる予定である。 
�大学や大学の学生が航空宇宙分野で行うアウトリ

ーチ活動もJAXAから援助できないだろうか。 
�地方にもJAXAから出向いて出前授業など活動紹介

をしてもらうと有難い。また、地方の学生でもJAXA
でのインターン等で参加し易いとありがたい（宿泊

施設の提供など）。また、そのような活動をJAXA
として拡充するためには、JAXA内部でプロジェク

ト遂行への貢献だけでなく、教育やPR活動につい

ても評価するような考え方の変化も大事かもしれ

ない。 
�JAXAの大型設備を是非教育に活用してほしい。実

際に見るだけでも聞くのとは違うので見学だけで

も良いが、本当に研究等に使えるともっと良い。 
�地方大学の立場としては、インターンへの学生参加

を支援してくれるとありがたい。 
�高専でも学生による小中学生向けの教育活動があ

る。援助があればありがたい。また高専からでもイ

ンターン受入があれば学生のモチベーション向上

に役立つ。 
 

終了の時刻を過ぎていたが、パネル登壇者から一

言ずつ結びをいただいた。 
 
セッションを通じ、登壇者の方々には真摯ながら

もユーモアも交えた御発言をいただき、また会場か

らもいくつかのコメントをいただけた。短時間では

ありながら、会場全体で密度の高い有益な議論がで

きたと思われる。 
 
更に李家教授から全体をまとめての結びの言葉

をいただいてセッションを終了した。 
 

第2部の議論は飛行機シンポジウムでの本セッシ

ョンでも継続し、日本航空宇宙学会による提言など

何らかの形にまとまる予定である。 
 

５．５．５．５．おわりにおわりにおわりにおわりに 
 FDC／ANSSでは研究発表の他に本セッションの

ような企画も存在する。本セッションにおいては、

日本の航空宇宙産業の現状の中で、各方面の方々か

ら貴重なご意見が述べられており、その場にいなか

った関係者にも広く知っていただきたいとの思い

から、このような形での後刷り報告にまとめること

とした。 
 最後に、登壇していただいた方々、参加していた

だいた方々に感謝の意を表するものである。 

５．おわりに
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凹状物体まわりの超音速流に関する振動特性 
乾大知，高倉葉子 
東海大学工学部 

 
Vibration Characteristics on Supersonic Flows around a Concave Body 

 
by 

Daichi Inui and Yoko Takakura 
 

ABSTRACT 
The purpose of the present study about the supersonic parachute is to investigate the basic aerodynamic characteristics and the influences of 
perturbations by high-accuracy computation using the WENO scheme together with the HLLC flux Riemann solver. The simplified model 
with a rectangular concave shape is used without or with a sting model. The solutions for M∞=2.0 and M∞=3.0 are shown here. The Quasi-
steady flows are characterized by the detached bow shock wave from which vortices are shed and the shaking of the large subsonic region 
in the wake. The lift coefficients show fluctuations with low and high frequencies, and it has been indicated that the perturbations of inflow 
Mach number and the back pressure can cause oscillations of the detached bow shock waves. When the perturbation is impressed to the 
inflow Mach number, the location of the bow shock wave changes together with the pressure waves going and returning between the bow 
shock and the bottom of the concave body and the vortices shed from the center portion of the bow shock. When the sting is added to the 
concave body, the flow field suffers effects of the back pressure. Due to high back pressure, the thickness of boundary layer along the sting 
changes alternately in the upper and lower sides, with the position change of the bow shock.  
 
１．緒言 
惑星探査機が大気圏に突入する際の減速手段としてパラ

シュートが数多く用いられてきた．パラシュートは軽量で

かつコンパクトに収納でき，確実に大きな抗力を得られる

ためである．しかし，パラシュートは物体表面積が広く，

可撓性があることから流れ場の影響を受け大きく変形し，

変形したパラシュートの形状が流れ場に影響を与え，相互

に干渉しあうため，空力特性の把握を困難にしている．加

えて，超音速域で用いられるパラシュートでは，衝撃波，

渦，音波の干渉による流れの複雑性のために，把握がいっ

そう困難となっている． 
そのため，超音速パラシュートの基礎的な空力特性を把

握するために，可撓性を考慮しない剛体パラシュートに関

する研究が数多くなされている． 
平木らによる剛体半球殻のパラシュート模型を用いた風

洞実験 1)では，1) 物体前方の離脱衝撃波が時折非対称に振
動し，2) この現象は流れ場のマッハ数が 3 以上の場合によ
く起こり，マッハ数が高いほど振動が発生しやすくなり，

3) 一旦振動が持続しても定常的な流れ場に戻り，再びこの
現象を繰り返すことが多々あることが報告された．約 20年
後同じ模型を用いた Kawamura and Mizukakiの風洞実験 2)に

おいては，先述した離脱衝撃波の非対称な振動について，

離脱衝撃波が回転しながら振動している可能性が示唆され，

圧力波が離脱衝撃波と物体内部を数回往復した後に非対称

な振動が発生したり，しなかったりする現象が観測された． 
高倉ら 3)は，パラシュートの単純モデルとして剛体の 2
次元矩形凹状物体を流れに対向させて超音速流れの高精度

数値計算を行い，一様流中にマッハ数の擾乱を与えると渦

と圧力波によるフィードバック現象が起こり，それにより

衝撃波の非対称な振動を引き起こす可能性があるとした．

この数値計算においては，離脱衝撃波が格子の粗い部分に

位置していたため，衝撃波からの放出渦が局所的に過大に

捕えられていた．その後衝撃波の解像度が増すよう格子を

細かくし，以下の結果を得た 4)．1) 定常的な流れ場におけ
る揚力振動では，低周波の振動は凹状物体外側の側面流れ

において交互に圧力が増減することに起因し高周波の振動

は内側の渦流れに起因する．2) 過渡的な流れ現象としてマ
ッハ数擾乱を与えると，圧力波が凹状底部と離脱衝撃波の

間を往復するとともに，離脱衝撃波の位置の非定常変化と

渦放出パターンの関係が示された．また，凹状物体の入り

口を塞いだ四角形状物体においても同様の結果が得られ 5)，

1) の揚力振動における高周波の振動は物体に衝突するとき
生じる渦流れに起因し，2)の過渡的な現象においては，圧
力波は物体表面と離脱衝撃波の間を往復する，という一般

化が得られた． 
Hatanaka ら 6)は，剛体半球殻モデル周り流れ場の 3 次元
数値解析により Kawamura and Mizukaki による風洞実験 2)

で観察された現象を再現し，離脱衝撃波の微小な振動の周

波数は，半球殻底面と離脱衝撃波間の距離で発生する気柱

共鳴で説明できることを示した． 
なお，Vashishthaら 7)は，平面，凹および凸曲面に対向す

る極超音速流れ場について風洞実験と数値計算結果を比較

することにより，微粒子によって生成される衝撃波が，凹

状アーチの縁部に衝突し衝撃波の不安定を引き起こしうる

としている． 
本研究では，擾乱の要素として一様流マッハ数の変化に

加え背圧の変化も考慮し，超音速流れの振動特性を調べる．

超音速流中に置かれた物体まわりの流れの基礎現象を捕え

ることを主眼とするため，パラシュートモデルとして矩形

凹状物体を用い，風洞実験に使用する模型指示棒を簡略化

した Sting モデルを物体モデルに付加し，流れ現象の比較
検討を行う． 
 
２．支配方程式と数値計算法 
支配方程式として無次元化された 2次元 Navier-Stokes方
程式を用いた． 
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ここに ρ，u，v，E，p はそれぞれ密度，x，y方向の速度
成分，単位体積あたりの全エネルギー，圧力を表し，μ，
μsgs，k，γ，κ，a はそれぞれ粘性係数，Sub-Grid Scale 乱流
粘性係数，乱流強度，比熱比，熱伝導率，音速を表し，Re，
Prはそれぞれレイノルズ数とプラントル数である． 
数値計算法として，空間の離散化には有限体積法を，時

間積分には 3次精度の TVDルンゲクッタ法を用いた．非粘
性流束の評価には，渦と衝撃波の干渉を高精度に解像する

ために，WENO reconstruction 8) (空間精度 7 次精度)とセル
境界において HLLC flux Riemann ソルバーを用い，粘性項
には 2 次精度中心差分，乱流モデルには Sub-Grid Scale 
Smagorinskyモデルを用いた． 
 
３．物体モデルおよび計算条件 
３－１．物体モデル 
本研究で用いたパラシュート形状モデルは矩形凹状物体

であり，風洞実験時に用いる模型指示棒を簡略化した sting
モデルを付加する場合と付加しない場合を扱う． 

Fig.1 に示す赤線で囲まれた領域が凹状物体モデルであり，
(a)に sting無しの場合を示す．凹状物体の内側横幅を基準
長さ 1とし，内側縦幅を 2とした．(b)には，Stingを付加し
たモデルを示す．Stingの縦幅は，凹状物体における内側縦
幅の 1/2とした． 

  
(a) Without sting (b) With Sting 

Fig. 1 Models for Rectangular Concave Body 
 
３－２．計算格子 
本研究で用いた計算格子を以下にそれぞれ示す．与える

一様流マッハ数ごとに離脱衝撃波の位置が異なるので，衝

撃波が細かい格子領域に位置するよう解像度の高い格子領

域を適宜変更した． 
一様流マッハ数 M∞=2.0と M∞=3.0のそれぞれについて格

子の全体図と物体近傍図を Fig. 2 と Fig. 3に示す．格子点
数は，M∞=2.0 の場合には x軸方向 480，y軸方向 532を，
M∞=3.0 の場合には，x軸方向 380，y軸方向 432を設定した． 
 

３－３．計算条件 
本研究で扱う流れ場では，レイノルズ数 Reは 1.0×105，

比熱比 γは 1.4で設定し，計算を行った． 

  
(a) Whole domain (b) Grid view near body 

Fig. 2 Computational Grid (M∞=2.0) 
 

  
(a) Whole domain (b) Grid view near body 

Fig. 3 Computational Grid (M∞=3.0) 
 

流入境界条件は ρin=1.0，pin=1.0/γ，Min=2.0あるいは
Min=3.0の一様流で与える． 
初期条件として，領域全体に一様流を与える．ただし，

物体背後にも同様の初期値を与えると，膨張が過多となっ

て解が発散する可能性があるため，物体背後の初期値はマ

ッハ数を 0とした． 
流出境界条件は，ρ，ρu，ρv をそれぞれ 0 次外挿とした．

Eは M ≥ 1 のときに 0次外挿であり，M < 1のときは以下の
式に示すように，背圧 poutを与え，ρ，u，v はそれぞれ 0次
外挿値を用いて計算する． 

 
𝐸𝐸 = 𝑝𝑝𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜𝑜

𝛾𝛾 𝛾 1 𝑢 1
2 𝜌𝜌(𝑢𝑢2 𝑢 𝑣𝑣2) 

 
４．数値計算結果と考察  
４－１．定常的な流れ現象 3,4,5)  
ここでは定常的な流れの定義を，離脱衝撃波の位置など

流れ場のようすがほぼ変化しなくなった状態とする．一様

流マッハ数 M∞=2.0で背圧 pout= pin= 1.0/γにおける Sting無
しの凹状物体まわりの定常的な流れ場を，Fig. 4に等圧力
線と M=1.0 (音速) の等高線(黒色)で示す．この流れ場は物
体上流側に生じる弓型の離脱衝撃波と物体背後の大きな亜

音速領域に特徴づけられる．定常的な流れ場において，凹

状物体背後の亜音速領域の尾部がほぼ周期的に振動する． 

 
Fig. 4 Flow Flied around Concave Body  

(M∞=2.0, pout=1.0/γ ) 
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４－２．揚力振動 
ここでは背圧 pout を一様流圧力 pinと同じ値 1.0/γに設定

する．Sting 無しと有りの凹状モデルに対し一様流マッハ数
を M∞=2.0と M∞=3.0に変化させたときの揚力係数の時間歴
を Fig. 5に示す．無次元時間 t = 1000 ~ 1200 の区間をグラ
フの色を変えて示しているが，その区間の拡大図とその区

間に対する FFT解析結果を Fig. 6に示す．揚力は物体 (Fig. 
1参照) の y 軸方向にかかる力であるが，Stingを付加した
モデルでは Stingにかかる揚力は考慮しないとした．  

Sting無のモデルについては，一様流マッハ数 M∞=2.0に
おいて周期性を持つ揚力の振動が確認された．先行研究(5)

において，この揚力振動は凹状物体外部の圧力が上下面で

交互に高くなるためであることが示されている． 
一様流マッハ数を高くした M∞=3.0においては，高周波

成分が現れる傾向が確認され，先行研究での実験 1)におけ

る結果や，数値計算結果 4,5)と同様の傾向を有している．

Sting有のモデルにおいても，一様流マッハ数を高くすると
高周波成分が現れる傾向が確認された． 
一様流マッハ数 M∞=2.0での揚力の時間歴において Sting

の有無を比較すると，Stingを付加すると揚力振動が不規則
となりその振幅が大きくなり低周波成分が現れることがわ

かる．これは，Sting無しの場合の流れ場は計算領域の下流
側境界のほとんどの部分で超音速流出をしているため，背

圧の影響をあまり受けないのに対し，Stingを加えることに
より Sting上の境界層に亜音速領域が生じるため，そこか
ら背圧の影響を受けたと考えられ，４-４節でこのことにつ
いて詳細に調べ考察する．一様流マッハ数 M∞=3.0での
Stingの有無に対する変化も，M∞=2.0の場合ほど顕著では
ないものの，同様の傾向を有している． 
以上より，一様流マッハ数の変化，および Stingを介在

して受ける背圧の影響に対し，揚力振動特性が変化するこ

とが示された．このことは，一様流マッハ数と背圧を擾乱

として与えると流れ場が変化することを示唆しており，次

節以下に詳細に調べた結果を記す． 
 
４－３．一様流マッハ数の変化による影響 
一様流マッハ数 M∞=2.0 で背圧 pout= pin= 1.0/γ における

Sting 無しの凹状物体まわりの定常的な流れ場を初期値とし
て，先行研究 4,5)を参考に，一様流マッハ数 に+10%の擾乱
が生じたとし，M∞=2.0 の定常的な状態から M∞=2.2 にして
数値計算を行った． 
得られた離脱衝撃波面位置の時間歴は Fig. 7 に示したよ
うに，一旦物体に近づいた衝撃波は後退した後，再び物体

に近づき定常的な流れとなる．図中に示した時刻 A~Fにお
ける現象を Tecplot 360 EX 2015 R2 （HULINK社製）を用
いて可視化を行い，Fig. 8 に(a)圧力分布と(b)渦度分布を示
す．なお，時刻 A は，先述の定常的な状態を指す．なお，
Fig. 8 (a)圧力分布における黒線は M=1.0 (音速) の等高線で
あり，(b)渦度分布における青色と赤色はそれぞれ渦の正と
負の方向の回転を示し緑色は微小な値の渦度を示している． 
マッハ数擾乱を与えると，離脱衝撃波面の位置が Fig. 7
のように変化する際の現象が Fig. 8 に示される．定常的な
状態(時刻 A)では離脱衝撃波の中央部を除いた部分から渦
が放出される．擾乱を与えると離脱衝撃波が下流方向に移

動する(時刻 B)とともに，微弱な圧力波が衝撃波から物体
に向かって伝播し凹状底部で反射した後に衝撃波へ向かう

(時刻 C)．圧力波が衝撃波と凹状底部を往復して離脱衝撃
波に到達すると，衝撃波位置は上流方向に移動し，衝撃波

で反射した圧力波が再び凹状物体内部に向かっていく(時刻
D)．このような圧力波の往復を数回繰り返すとともに，定
常的な流れ場(時刻 A)とは異なり離脱衝撃波面中央部より

渦が放出され(時刻 D)，離脱衝撃波が再び物体に向かって
移動するとともに渦も移流する(時刻 E)．この渦は時刻 D
において初めて現れ時刻 F まで間欠的に放出されることが
確認できた．その後時間を経ると，M∞=2.2 の定常的な状態
における衝撃波面位置へと漸近していく． 
以上が離脱衝撃波の非対称な振動を引き起こす要因とな

りうると考えられる． 
 
４－４．背圧による影響 
４－２節では一様流マッハ数 M∞=2.0 で背圧 pout= pin= 

1.0/γ において Sting を付加すると，揚力振動が不規則とな
り振幅は大きくなり大きな振動周期が現れることが示され

た．この条件における揚力係数の時間歴の拡大図を Fig. 9 
(a)に，離脱衝撃波面位置の時間歴を(b)に示す．揚力の振動
に呼応して離脱衝撃波面の位置が変化していることがわか

る．グラフ中に示した時刻 A~Fにおける流れ現象を Fig.10
の圧力分布で示す．Fig. 10 (a) は物体全域，(b)は右側を流
出境界とする Sting 近傍を示しており，(a)には M=1.0 (音
速) の等高線(黒色)を，(b)には瞬間流線(濃灰色)を併せて示
した． 
揚力係数の時間歴と流れ場の可視化結果より，Sting で隔

てられた上下一方の亜音速流出境界付近における圧力が与

えた背圧 1/γ よりも低くなり逆圧力勾配となるため，時間
進行とともに逆流が生じて成長し，物体境界層付近の乱れ

が流れ場全体に影響していることが観察された．概して，

凹状物体の外側圧力が高くなる側で Sting 近傍においても
逆流領域が大きくなっている． 
時刻 A で揚力が負の極値をとるのは凹状物体の外側圧力

が上部のほうが高くなっているためであり，Sting 上面にお
いて厚い亜音速領域と大きな逆流領域が存在しているのに

対し，Sting 下面では亜音速領域が比較的小さいにもかかわ
らず流出境界近傍において圧力は背圧よりも低いので逆流

領域が発生する．時刻 B で揚力値がほぼ零となるのは凹状
物体の外側圧力が上下とも相違が少なくなっているためで

あるが，Sting 下面近傍の逆流領域は大きくなっている．時
刻 C で揚力が正の極値をとるのは凹状物体の外側圧力が下
部のほうが高くなっているためであるが，Sting 下面の亜音
速領域は厚くなり流出境界近傍の逆流領域はさらに成長し

ているのに対し，Sting 上面では流れはスムーズに流出する．
時刻 D で揚力値がほぼ零となるのは凹状物体の外側圧力が
上下とも相違が少ないためであるが，この状態は比較的長

く続き Sting 近傍においても上下面の圧力分布は均等にな
り流れはスムーズに流出する．揚力が再び負の極値をとる

時刻 Eでの現象は時刻 Aとほぼ同様であり，揚力が正の極
値をとる時刻 Fでの現象は時刻 Cとほぼ同様である． 
このように Sting を付加した場合に流れの振動が起こる
のは，流出境界の背圧が亜音速の近傍流れの圧力よりも高

いために逆流が発生するためであることが推論された． 
それならば，背圧を下げると流れの振動，従って揚力振

動も抑制されるのではないかという見通しが得られる．そ

こで，Fig. 5 (b) の無次元時間 𝑡𝑡=1000 における数値解 
(M∞=2.0, 𝑝𝑝𝑜𝑜𝑢𝑢𝑡𝑡=1/γ ) から，流出境界圧力を𝑝𝑝𝑜𝑜𝑢𝑢𝑡𝑡=0.5/γ (Sting近
傍流出境界の圧力よりも低い値)に下げて再計算を行い，
Fig. 11に揚力係数の時間歴を示し，Fig. 12に適当に採択し
た無次元時間における流れ場の圧力分布を示す．背圧を低

くしたことにより，不規則で振幅・周期とも大きい揚力振

動は抑制され，揚力の変動幅も極端に小さくなること観測

された． 
なお，一様流マッハ数 M∞=3.0 でも同様に，背圧の高低

による流れの振動と安定化が観測された． 
以上より，背圧が流れの振動，従って離脱衝撃波面の非

対称な振動を引き起こす要因と考えられる． 
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(a) M∞=2.0 without Sting 

 

 
(b) M∞=2.0 with Sting 

 

 
(c) M∞=3.0 without Sting 

 

 
(d) M∞=3.0 with Sting 

 
Fig. 5 Time Histories for Lift Coefficients 

 

 
(a) M∞=2.0 without Sting 

 

 
(b) M∞=2.0 with Sting 

 

 
(c) M∞=3.0 without Sting 

 

 
(d) M∞=3.0 with Sting 

 
Fig. 6 FFT Analysis 

 
 
 
 
 
 
 
 

                                                   Fig. 7 Time History for Location  
                                                   of Detached Shock 
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A: t=1000.2 

  
B: t=1008.0 

  
C: t=1011.1 

  
D: t=1015.6 

  
E: t=1016.7 

  
F: t=1022.3 

(a) Pressure contours (b) Vorticity contours 
Fig.8 Effects of Perturbation of Mach Number 

 
 

 
(a) Lift Coefficients 

 

 
(b) Location of Detached Shock 

 
Fig. 9 Time Histories with Sting (M∞=2.0, pout=1.0/γ ) 

 
 
 
 
５．結言 
離脱衝撃波面の非対称な振動を引き起こす要因は，一様

流マッハ数の擾乱と背圧であることが示された． 
一様流に擾乱を加えると，離脱衝撃波面の移動とともに，

微弱な圧力波が凹状物体底部と離脱衝撃波の間を往復し，

渦が衝撃波中央部から放出される． 
物体にスティングを付加すると，流出境界の亜音速領域

から背圧の影響を受け，背圧の高低により流れの振動や流

れの安定化が引き起こされる． 
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A: t=1127.5 

  
B: t=1129.9 

  
C: t=1139.9 

 

  
D: t=1155.7 

  
E: t=1183.1 

  
F: t=1197.1 

(a) Whole domain (b) Vicinity of Sting 
 

Fig. 10 Pressure Distribution in Flow Field with Sting  
(M∞=2.0，𝑝𝑝𝑜𝑜𝑢𝑢𝑡𝑡=1.0⁄𝛾𝛾) 

 
Fig. 11 Time History of Lift Coefficients: Oscillation and 

Stabilization by Back Pressure through Sting  
(M∞=2.0, from 𝑝𝑝𝑜𝑜𝑢𝑢𝑡𝑡=1/𝛾𝛾 to 𝑝𝑝𝑜𝑜𝑢𝑢𝑡𝑡=0.5/𝛾𝛾) 

 

  
(a) Whole Domain (b) Vicinity of Sting 

 
Fig. 12 Pressure Distribution in Flow Field with Sting  

(M∞=2.0，𝑝𝑝𝑜𝑜𝑢𝑢𝑡𝑡=0.5⁄𝛾𝛾，t=1150.1) 
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凹状物体まわりの超音速流れに対する運動座標法の検討 
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Investigation of Moving-coordinate Method for Supersonic Flows  
around a Concave Body 

 
by 

Masayuki Nomura and Yoko Takakura 
 

ABSTRACT 
The moving-coordinate method presented by the authors is a methodology where physical phenomena are observed from the accelerating 
frame attached to a moving body. In this study, the moving-coordinate method is generalized by newly including both the translational and 
rotational motions of the frame. As the moving body is observed to be stationary in the moving-coordinate method, the present method has 
advantages that there is no regeneration of the grid around the object and no calculation error induced by moving grids. The governing 
equations of the moving-coordinate method are derived for the conservation laws of mass, momentum, and total energy, where the source 
terms are added to the conventional conservation laws of fluid. Further, the transformations of momentum and total energy between the 
inertial frame and the moving frame are presented. The present method was applied to supersonic flows around a rectangular parachute model, 
whose motion is represented by the momentum balance. The computational results showed the self-excited motions of the model. 
 
 
 
1. 緒言 
 これまでに惑星探査機の大気圏再突入時における空力的

減速方法について，様々な研究が行われてきた．その中で

も，パラシュートは大きな抗力を確実に得ることができ，

軽量かつコンパクトに収納することが可能であり，数多く

の惑星探査機の大気圏再突入時に用いられてきた．しかし

ながら，その空力特性については，パラシュートの可撓性

や，衝撃波と渦との干渉による流れの複雑性のために，明

らかになっていない点も多い． 
パラシュートを半円球の剛体で模した風洞実験での流れ

場において，離脱衝撃波が回転しながら振動していること

が報告されている 1, 2)．その振動はマッハ数が高くなるほど

生じやすく，圧力波が離脱衝撃波と凹状物体内部とを数回

往復した後に発生したりしなかったりし，一度振動が持続

しても再び定常的な流れに戻るといったもので，超音速パ

ラシュートで特徴的な実験的現象だが，その詳細なメカニ

ズムは未だ不明である． 
 パラシュートの単純モデルとして，矩形凹状物体を流れ

に対向させた超音速流れの高精度数値計算 3)では，一様流

中に擾乱を与えると渦と圧力波によるフィードバック現象

が起こり，離脱衝撃波中央部付近より放出される渦が，凹

状内部から縁部へと向かうことにより，衝撃波の非対称な

振動を引き起こす可能性があると報告されている．しかし

ながらこの渦放出は衝撃波の解像度が粗いために過大に捕

えられていた．その後，衝撃波の解像度の高い格子上で凹

状縁部からの音波の発生や衝撃波からの渦放出が詳細に報

告された 4, 5)．擾乱を与えるとまず凹状底面と離脱衝撃波の

間で圧力波が往復することが指摘されている． 
Hatanaka ら 6)は，剛体半球殻モデル周り流れ場の 3 次元

数値解析により Kawamura and Mizukaki による風洞実験 2)で

観察された現象を再現し，離脱衝撃波の微小な振動の周波

数は，半球殻底面と離脱衝撃波間の距離で発生する気柱共

鳴で説明できることを示した． 
 これまでの研究では，パラシュートのモデルを剛体で運

動しないものとして扱ってきたが，実際のパラシュートは

支点まわりの回転運動と並進運動を行っている．このよう

な非定常自励運動は，物体の進行方向の予測を困難なもの

にしているため，非定常自励運動の解析や運動する物体ま

わりの流れ場の数値計算法の研究が行われている． 

山川，松野 7)は非構造格子系の移動格子有限体積法であ

る非構造移動格子有限体積法を圧縮性流れに適用し，ピス

トン問題やガンタンネル問題についての計算を行い，スキ

ームの有効性や拡張性を示した．また，井ノ本，松野 8)は

非圧縮性流れに対して非構造移動格子有限体積法を適用し，

吹き玉の挙動を再現して，流体力学と運動力学の連成解析

に対してスキームが有効であることを示した．これらは格

子の移動や変形が伴う手法であるが，格子の移動や変形が

伴わない手法も提案されている． 
運動する物体まわりの流れ場の数値計算法として，

Takakura らは移動座標法 9)を物理的な観点から提案し，文

献 10)では圧縮性流体の支配方程式の一般座標系表示から移

動座標法を系統的に導き出し，飛翔体発射時のバリスティ

ック・レンジ内流れの数値計算と，高電圧ガス遮断器開局

動作時の流れの数値計算へ適用した．移動座標法は，座標

系を運動する物体に付着させるものであり，その座標系か

ら見ると運動する物体は静止して見えるので，物体を動か

した際に必要となる物体まわりの格子再形成の手間がなく，

格子の移動に起因する計算誤差がなくなるといった利点が

ある． 
本研究では，並進運動に加えて回転運動も含めた運動座

標法を導きだし，これを数値計算へ適用することで，非定

常自励運動する凹状物体まわりの超音速流の高精度数値計

算を行うことを目的とする． 
 
2. 運動座標法 

運動座標法は，運動する物体に付着した座標系から流れ

場を観測する手法である．Fig. 2.1 のように，慣性系に属す

る基準座標系 	�	とそれに対し加速度を持つ運動座標系�
（相対速度	��	で並進し，角速度	�	で回転）を考え，�	を
加速系	�	の原点の慣性系	�	における位置ベクトル，� を加

速系	�	における位置ベクトルとする．系 � から観測される

位置	� � �	での流体速度を	�	，系	�	から観測される対応す

る位置	�	での流体速度を	�∗	とすると， 
 

� � �� � �∗ , �� � �� � � � �  
 
より，次の速度関係式が成り立つ． 
 

� � �∗ � �� � � � � (1)
 

This document is provided by JAXA.



宇宙航空研究開発機構特別資料　JAXA-SP-16-00758

 

Fig. 2.1.   Moving-coordinate frame (A) 
   with translation and rotation. 

 
 ここでは，Lagrange 記法で流体の基礎方程式を記述し，

運動座標系における基礎方程式を導く．以下，�, �, �, �, �	 
は，それぞれ，密度，単位体積あたりのエネルギー，圧力，

粘性応力テンソル，熱流束ベクトルを表す． 
 
2.1. 連続の式 

基準座標系での連続の式は， 
 

��
�� � � ∙ ���� � �  

 
より， 
 

��
�� � �� ∙ � � � (2)

 
と表される．式(2)へ式(1)を代入すると， 
 

��
�� � �� ∙ �∗ � �� ∙ �� � �� ∙ �� � �� � �  

 
となる．	�� ∙ �� � �	, 	�� ∙ �� � �� � �	となるので，運動座

標系での連続の式は以下のようになる． 
 

��
�� � �� ∙ �∗ � � (3)

 
よって，連続の式は変化しないことが示される． 
 
2.2. 運動方程式 
 基準座標系の運動方程式は， 
 

����� � ��� � � ∙ � (4)
 
と示される．慣性系に対して加速度をもって運動する運動

座標系では，その単位直交基底を��, ��, ��とすると，任意

のベクトル 
 

� � ���� � ���� � ���� � ����  
 
に対し，慣性系で観測される変化は， 
 

������� �
���
�� �� � �� ����� ,

���
�� � 	� � ��  

 
より，次式が成り立つ 11)． 
 

������� � ������� � � � � (5)
 

ここで，下添字 I，Aはそれぞれ，慣性系，運動座標系を表

す．式(1)を慣性系で微分し， 
 

����� �� � ���∗�� �� � ������ �� � ���� � ��
�� �

�
 (6)

 
式(5)，および ��������= �∗ を用いると， 
 
 ���∗�� �� � ���∗�� �� � � � �∗   
  
��������� �� � ��������� �� � � � �� � ��   

� � � �∗ � ����� �� � �	 � � � �� � ��    

 
を得るので，式(6)は以下のようになる． 
 

����� �� � ���∗�� �� �
���
�� � 2�� � �∗�	

    � � � �� � �� � ��
�� � � 

(7)

 
式(7)を式(4)に代入して整理すると，運動座標系での運動方

程式が， 
 

� ���∗�� �� � ���� � � ∙ �� 
  � ������� � 2�� � �∗� � � � �� � �� � ��

�� � ��
(8)

 
 
と示される 11)． 
 
2.3. エネルギー式 
 基準座標系のエネルギー式は， 
 

��������� � �� ∙ ���� � � ∙ �� ∙ �� � � ∙ � (9)
 
である．ここで，全エネルギー	�	を，運動座標系での全エ

ネルギー	�∗	を用いて表す． 
 

� � �
� � 1 �

1
2�� ∙ � (10)

  
�∗ � �

� � 1 �
1
2��∗ ∙ �∗ (11)

 
式(10)へ式(1)を代入すると 
 

� � �
� � 1 �

1
2���∗ � �� � � � �� ∙ ��∗ � �� � � � �� 

 
となるので，式(11)を用いると， 
 

� � �∗ � ��∗ ∙ ��� � � � ��	
  � 1

2���� � � � �� ∙ ��� � � � �� (12)

 
を得る．式(12)を	�	で割って慣性系で微分する． 
 
��� �� �
�� � ���∗ �� �

�� � � ��� ��∗ ∙ ��� � � � ����� 
   � �

� �
�
�� ���� � � � �� ∙ ��� � � � ����� 

 

 

並進加速 コリオリの力 遠心力 非定常項
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右辺第 2項 		� ��� ��∗ ∙ ��� � � � �����		は運動方程式を用いて， 
 
					�∗ ∙ � ��� ��� � � � ���� � ���∗�� �� ∙ ��� � � � ��   
� �∗ ∙ � ��� ��� � � � ����  
 � �������� � � ��� ��� � � � ����� ∙ ��� � � � ��  
� �∗ ∙ � ��� ��� � � � ���� �

�
� ���� � � ∙ �� ∙ ��� � � � ��  

 � � ��� ��� � � � ���� ∙ ��� � � � ��  
 
右辺第 3項		�� �

�
�� ���� � � � �� ∙ ��� � � � �����		は， 

 

��� � � � �� ∙ � DD� ��� � � � ���
�
 

 
となる．また，エネルギー式 (9) における右辺第 1,2 項は，

	�	を単位行列として， 
 
�� ∙ ���� � � ∙ �� ∙ �� � � ∙ ����� � �� ∙ ��   
									� � ∙ ����� � �� ∙ ��∗ � �� � � � ���  
									� � ∙ ����� � �� ∙ �∗� � 	� ∙ ����� � �� ∙ ��� � � � ���
									� � ∙ ����� � �� ∙ �∗� �	�� ∙ ���� � ��� ∙ ��� � � � ��

�� � ∙ ��� � � � �� � 0�
 
と表される．以上を式(9)に代入して整理すると， 
 

� ���∗ �� �
�� � �� ∙ ���∗� � � ∙ �� ∙ �∗� � � ∙ � 

   � ��∗ ∙ ������ � � � �∗ � � � �� � �� � ��
�� � �� 

 
となり，さらに		�∗ ∙ �� � �∗� � 0		より，以下の運動座標系

でのエネルギー式を得る． 
 

� ���∗ �� �
�� � �� ∙ ���∗� � � ∙ �� ∙ �∗� � � ∙ � 

    		 � ��∗ ∙ ������ � � � �� � �� � ��
�� � �� 

(13)

 
本節で運動座標法における流体の支配方程式，すなわち

質量保存則，運動量保存則，エネルギー保存則が導出され

たが，後者の 2 本の方程式は，通常の保存則に生成項が付

加された式となることが示された． 
 
3. 数値計算法 
3.1. 計算モデル 
 本研究では，基本的な現象を捉えることを主眼とするた

め，パラシュートを 2 次元，剛体，矩形凹状へモデル化し

た．また，運動座標系の並進移動はなく，回転のみを行う

ものとした． 
計算対象モデルを Fig. 3.1 に示す．運動する物体に付着し

回転中心を原点に持つ座標	��	系（運動座標系）から流れ

場を観測しているため，基準座標	XY	系から流れ場を見た

とき Fig. 3.1 (a) のように物体が回転運動しているとすると，

運動座標系から流れ場を見たときは Fig. 3.1 (b) のように運

動物体は静止している． 
 

(a)  Observation from standard coordinate system 
(Inertial frame) 

 

(b)  Observation from moving-coordinate system 
 

Fig. 3.1.   Computation model. 
 
3.2. 基礎方程式と数値計算スキーム 
運動座標系における，無次元化した Navier-Stokes 方程式

系を以下に示す． 
 

��
�� �

��� � �������
�� � ��� � �������

�� � � (14)

  

� � �
�
��
��
�
�	,  

  

� � �
��

��� � �
���

�� � ���
� , �� �

��
��
� 0

������
���� � ���� � �

��	����� ��
���
�� ��

��
�� ,  

 

� � �
��
���

��� � �
�� � ���

�	 , �� �
�
��
�
� 0

������
���� � ���� � �
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�
�
� 0

� ���� � 2�� � � ���� �
� ���� � 2�� � � ���� �

� ����� � ���� � �� ���� � �� ���� ��
�
�
�
�
�
�

	,			� � �� � �� 

  
状態方程式：� � �� � 1� �� � �

� ���� � ���� 
 
ここに，Fig. 3.2 に示すように，o� � ����	は物体前端中央

部を原点とする物体座標系，o � ��	は原点を	��	方向に	��	
だけ移動させて回転中心を原点とした運動座標系，�		は保

存量，�, �	は	�, �	方向の非粘性流束，��, ��	は	�, �	方向の粘

性項，�	は生成項である． 
物体が Fig. 3.2 のように，支点	o	周りで回転するとしたと

きの支点周りのモーメントの釣り合い式を，以下に示す． 
 

� �
��
��� � ����  

  

Fig. 3.2.   Rotating system. 
 
ここで，�	は慣性モーメント，�	は基準座標系における物体

の回転角（Fig. 3.1 参照），��	は回転中心 O から物体の重心

までの距離，��	は回転中心	O	から物体座標上の原点（物体

前端）	O�	までの距離，��	は物体に作用する接線方向の流

体力である． 
 基準座標系から運動座標系への，運動量	��	と全エネル

ギー	�	の変換式は，次のように示される． 
 

����� � ����� � ���� � � � �� (15)
  

�� � �� � ��� ∙ ��� � � � ��	
 					 � 1

2 ���� � � � �� ∙ ��� � � � �� (16)

 
同様に，運動座標系から基準座標系への変換式は， 
 

����� � ����� � ���� � � � �� (17)
  

�� � �� � ��� ∙ ��� � � � ��	
 					 � 1

2 ���� � � � �� ∙ ��� � � � �� (18)

 
と示される． 
式(14)を解くにあたり，空間の離散化には有限体積法を，

時間積分には 3 次精度 TVD Runge-Kutta 法を用いた．非粘

性流束の評価には，渦と衝撃波の干渉を高精度に解像する

ために，空間精度 7次精度の WENOスキーム 12)およびセル

境界において HLLC flux Riemann Solver を用い，粘性項には

2 次精度中心差分，乱流モデルには Sub-Grid Scale 
Smagorinsky モデルを用いた．物体の回転運動の角度	�	お
よび角速度	�	は，ある支点周りで回転するとしたときの支

点周りのモーメントのつりあい式を，Runge-Kutta 法を用い

て数値積分することで求めた． 
 
3.3. 境界条件 
物体が回転しない状態における流入条件は，以下のとお

りである． 
 

��� � 1.0	  
  

��� � 1.0
� 	  

  
����∞ � ��∞0 �

�,���
		  

 
流出条件は以下のとおりである．�	, ��	, ��	は，0 次外

挿である．�	は，� � 1	のときには 0 次外挿で求め，� �
1	のときには背圧	����	を与え，�	, �	, �	は，0次外挿で定ま

る値を用いた． 
 

� � ����
� � 1 �

1
2���

� � ���	  
 
物体が回転する状態における流入条件は，式(15)，式(16)

を用いて以下のように表される． 
 

��� � 1.0	  
  

��� � 1.0
� 	  

  
���� ∗,∞ � � �∞ �o� � � ��

��∞ ��� � � ��	�		  
  

�∗,∞ � � � ����∞�� ��� � � � ��� ���
�12��

���� � ���  

 
流出条件は，一旦，式(17)，式(18)を用いて物理量を運動

座標系から基準座標系へ変換し，流れが超音速か亜音速か

どうかを評価した．�, ��, ��	は 0 次外挿であり，�	につい

ては，� � 1	のときは 0 次外挿，� � 1	のときは背圧を与

え，�, �, �	は 0 次外挿で定まる値を用いて計算する．その

後，式(15)，式(16)を用いて物理量を基準座標系から運動座

標系へ再変換して与えた． 
物体壁面上での境界条件は，運動座標法では静止物体上

と同じく速度は零として扱える． 
 
4. 計算条件 

Fig. 4.1 の黄色線で囲まれた領域が，パラシュートをモデ

ル化した矩形凹状物体であり，物体内側の x 方向の長さを

代表長さ 1 とした．格子数は，衝撃波が解像度の高い格子

領域（Fig. 4.1(a) における物体周囲の赤線内）に入るよう，

x 方向 485 点，y 方向 532 点とした． 
 計算領域の左側は流入境界，右側および上下の境界は流

出境界とした．また，レイノルズ数 Reは凹状内部流れ方向

を代表長さ，一様流の音速を代表速度として，�� � 1.0 �
10�	の流れ場を数値計算により求めた．一様流マッハ数は，

�∞ � �.0 とした． 
初めに物体の運動がない状態で，離脱衝撃波の位置がほ

ぼ一定となり流れが定常的となるように，無次元時間 0 か

ら 1500 まで計算を行った．その後，物体が流体力により回

転運動する状態で計算を行った． 
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(a) Grid (b) Enlarged view around 

concave body 
Fig. 4.1.   Grid and concave body 

 
5. 数値計算結果 
 Fig. 5.1(a)，(b) に，それぞれ回転運動する物体の	�	およ

び	�	と，揚力係数	��	の時間履歴を示す．Fig. 5.1(a) は，無

次元時間 1100 となる頃に流れ場が適切なものとなり，無次

元時間 1100 以降では自励運動が物理的に誘起されているこ

とを示している．Fig. 5.1(b) において，無次元時間 1100 以

降の揚力振動には物体の回転運動による低周波の波に高周

波の波が加わっていることが観察され，物体が静止してい

るときと同様の流れ場の特徴 3,4,5,13) が示唆される． 
 Fig. 5.2(a) から (i) に ，�∞ � ���	の超音速流により引き起

こされた物体運動の 1 周期での，それぞれの時間での圧力

分布を示す．これらの圧力分布は，運動座標系での値から

基準座標系での値へ変換したものである．以上より，本研

究で提示した運動座標法を，凹状物体まわりの超音速流の

数値計算へ適用した結果，物体の自励振動が捉えられた． 
  
6. 結言 

運動する物体に座標系を付着させる運動座標法が，座標

系の並進運動のみ含む場合から並進・回転運動を含むべく

一般化された．運動座標法では，運動物体は静止物体とし

て扱えるため，物体が動く際に必要となる物体まわりの格

子再形成の手間がなく，格子の移動に起因する計算誤差が

なくなるという利点がある． 
運動座標法における流体の支配方程式，すなわち質量保

存則，運動量保存則，エネルギー保存則が導出されたが，

通常の保存則に生成項が付加された式となる．さらに慣性

系と運動座標系の 2 座標間の物理量変換式が導かれた． 
このように提案された運動座標法を，凹状物体まわりの

超音速流れに適用すべく，境界条件が示され数値計算を行

った結果，物体の自励振動が捉えられた． 
 

 
(a) Rotational motion of body: � and �. 
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(b) Lift coefficient: CL. 
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Fig. 5.1.   Time histories for rotational motion of body and coefficient of lift. 
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(a) Time = 1123.99 
with local maximum of θ 

(b) Time = 1140.47 (c) Time = 1156.82 
in vicinity of θ = 0 

   

(d) Time = 1174.62 (e) Time = 1192.26 
with local minimum of θ 

(f) Time = 1203.15 

   

(g) Time = 1213.92 
in vicinity of θ = 0 

(h) Time = 1224.71 (i) Time = 1235.30  
with local maximum of θ 

   
Fig. 5.2.   Pressure contours around body. 
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ブロック境界条件を応用したマルチブロック LES 解析コードの開発と検証 
青野 光 

東京理科大学工学部機械工学科 

野々村 拓 

東北大学大学院工学研究科航空宇宙工学専攻 

The development of the large-eddy simulation analysis solver based on the block 
interface condition and its verification 

 
by 

Hikaru Aono, Taku Nonomura 
 

ABSTRACT 
A large-eddy simulation analysis solver using the multi-block grid with several block interface conditions is developed. The governing 
equations are the three-dimensional compressible Navier-Stokes equations in the generalized curvilinear coordinates. We adopt a sixth-
order compact finite difference scheme for the convective and viscous terms and a fourth-order Runge-Kutta method for time integration. 
We introduce a block interface condition (BIC) that is newly developed and constructed based on the analogy between the finite volume 
scheme and the finite difference scheme. The BIC is compared with a characteristic based interface condition (CIC). We consider a single 
vortex convection crossing the boundary interface between the uniform Cartesian grid and the uniform Cartesian grid with considerable tilt 
as a test problem. Effects of strength of the vortex on the pressure distribution of the moving vortex are studied. A comparison of the 
pressure distribution of the vortex at the boundary interface presents that in the case of strong vortex the results of BIC are comparable to 
those of the CIC while in the case of weak vortex numerical oscillations are observed when the vortex crosses the interface. Furthermore, 
results obtained using the CIC and the BIC are considerably improved with increasing grid resolution in normal to the block interface.  
 
 
 
１．はじめに 
近年，計算手法の発展や計算機の性能向上などの複数の要

因から計算の予測精度が格段に向上し，機械・航空を含む

様々な分野で数値流体解析が物理現象の理解から製品設計

に利用されている．現在では，空力音響や乱流遷移などの

複雑な非定常流体現象の定量的な予測が活発に取り組まれ

ている．非定常流体現象の解析では対象とする物理現象の

特性から，高精度・高解像度計算手法が求められ，しばし

ば構造格子を用いた有限差分法が利用される．例えば，マ

ルチブロック構造格子と最適化された有限差分スキームに

よる噴流騒音の数値計算[1-3]の報告などがあり，今後はよ

り複雑な形状まわりの空力音響解析が期待される．しかし

ながら，乱流・音響解析などに適用される計算手法には，

特に高品質な計算格子が要求されるため，複雑形状周りの

計算格子にはマルチブロック格子法[1-3]や重合格子法[4]が
利用される．本研究では，重合格子法に比べて複雑形状周

りの格子生成に自由度が高いマルチブロック格子法と高次

精度・高解像度計算手法である有限差分法を利用した数値

シミュレーションに着目した．特に，マルチブロック格子

法と有限差分法を利用した場合，ブロック境界近傍付近の

格子分布の関係性や滑らかさ等により生じた数値エラーの

問題を解決するために提案されている各種方法について調

べ，その特性を議論することを目的とする． 
 その問題点を解決した手法の代表例として，Kim と Lee
によって提案された特性インターフェイス条件 (CIC: 
Characteristic Interface Condition)[5]がある．この方法には, 
(i)特性方程式の中に共通のブロック境界に垂直な方向の空

間微分項を含むため，CIC の実装が格子の幾何学的配置が

変化したときに難しくなること，(ii)ブロック境界において

片側差分スキームが陰的な分散と散逸を取り込むこと，

(iii)局所 1 次元非粘性関係に基づいているため，非粘性流束

の勾配と粘性流束の勾配を別々に計算する必要があること，

(iv) 流れがブロック境界に平行な時に数値不安定性がある

こと等の問題があった．これまでにそれらの問題の一部に

対して解決策が提案，報告され，不一致接合ブロック境界

や有限差分コンパクト法へ拡張された[6-8]．近年，Du と

Morris は有限差分法と有限体積法で離散化されたナビエ・

ストークス方程式の間にアナロジーがあることに着目し，

上記の問題を解決する新たなブロック境界条件(BIC: Block 
Interface Condition)を提案した．その BIC を用い，静止状態

での周期的音波，圧力源により励起された二次元ジェット

と超音速加熱噴流から発生する音波について解析を行い，

その結果，流れがブロック境界に平行なときや流れの勾配

が強いときに精度が向上することを示している[9]．また，

BIC が境界を跨ぐ格子が滑らかなとき，中心差分の形を維

持できるため高次精度への拡張の可能性を有すること，局

所的な 1 次元非粘性関係に依存せず，非粘性と粘性流束を

統一な方法で取り扱えること等から今後魅力的な手法であ

る．そこで，本稿では CIC[5,7]および Du と Morris によっ

て提案されている BIC[9]を基にマルチブロック構造格子

LES 解析コードを開発し，検証問題の一つとして実施した

独立渦の移流の結果を報告する． 
 
２．数値計算手法 
 本研究では，式(1)で示すような一般曲線座標系に変換し

た 3 次元圧縮性ナビエ・ストークス方程式を有限差分法で

離散化し数値的に解く．対流項と粘性項の空間差分および

ヤコビアンの計算には 6 次精度コンパクト差分 [10]（ただ

し，境界点 2 次精度，次点 4 次精度）を適用した．時間積

分には 4 次精度ルンゲクッタ法を用いた．更に，数値不安

定性の原因になる高周波成分の除去には 6 次精度 3 重対角

フィルタ[11]，係数は 0.495 を適用した．なお，計算におけ

るクーラン数は 0.8 以下とした． 
 

���
�� +

���� � ���)
�� + ���� � ���)

�� + ���� � ���)
�� = 0 (1) 

 
ここで，ハット記号は一般曲線座標系に変換された項であ

り，それぞれ流体量と変換行列の関数である．例えば，

�� = � �⁄ , � = ��� ��� ��� ��� ��)� , � =
���� + ��� + ���� �⁄ , �はヤコビアン行列である． 
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3．BIC について 
 ここでは，Du と Morris によって提案された BIC につい

て簡単に説明する．詳細については，彼らの論文[9]を参考

にして頂きたい．初めに，構造格子での有限差分法と有限

体積法による離散化に関するアナロジーについて説明する． 
 

 
図 1 格子点(i,j)での格子中心検査体積 

 
図 1 は格子点��� �)での支配方程式の格子点中心有限体積法

での取り扱いを示し，この時支配方程式の積分形より解が

得られる． 
 

�
�� � ���

�
+ � � ∙ ��

�
= � �� ∙ ��

�
 (2) 

ここで，Ωは図 1 で色付けられた領域により示された検査

体積である．格子点の座標から要素の体積��とセル表面の

表面ベクトル��を計算する．なお，ここでは粘性流束と非

粘性流束の間の類似から，流束ベクトル�に粘性流束を含

む形を適用した．格子点(i,j)で離散化した式は 
 
�����Ω���

�� + � ∙ �|���/��� − � ∙ �|�ー�/��� + �
∙ �|�����/� − � ∙ �|�����/� = 0 

(3) 

 
ここで，Ω���は格子点(i,j)での要素の体積，�|�ー�/���は半格

子点�� − �
� � �)での表面ベクトルである. 半格子点�� − 1/2� �)

で，2 次精度近似の流束は����/��� = ������� + ����)/2，表

面ベクトルは�� = ������� + ����)/2として近似できる．�方
向にこれらの近似を適用し，格子点(i+1,j), (i,j), (i,j),( i-1,j)で
の流束項を展開すると， 
 

���� = �� �
��
�� |�∆

�� + 1
2
���
��� |�∆

��� + ��∆���) (4a) 

���� = �� �
��
�� |�∆

�� + 1
2
���
��� |�∆

��� + ��∆���) (4b) 

 
ここで，インデックス j は簡単のために省略した．また，

∆�� = ���� − ��，∆�� = �� − ����を意味する．一様なデカ

ルト格子については，∆�� = ∆��となり，式(3)に代入し，

式を整理すると， 
 

������ + ����
2 ∙ ������ + ����

2 − ������ + ����
2

∙ ������ + ����
2

= ���� ∙ ���� − ���� ∙ ����
2

+ ��∆��) 

(5) 

式(5)は半格子点での流束の 2 次精度有限体積近似が異なっ

た打ち切り誤差を持つが精度は同じ隣接した格子点の流束

項の平均で近似できることを示す．但し，非一様計算格子

では精度が落ちる．格子中心有限体積法についても同様な

形式が導出できる．従って，2 次精度有限体積法は 
 
�����Ω���

�� + ������ ∙ ������
2 − ������ ∙ ������

2
+ ������ ∙ ������

2 − ������ ∙ ������
2

= 0 

(6) 

と書ける．一方で，同じ構造格子で 2 次精度中心差分法は， 
 

�
��
����
���� +

������� − �������
2 + ������� − �������

2 = 0 (7) 

となる．このように，2 次精度有限体積法(式(6))と 2 次精

度有限差分法(式(7))による離散化の間には類似性が確認で

きる．実際，格子変換から 
 

1 �� |��� = Ω|�� (8) 

と�方向について 
 

�|��� =
���� ��� ��)

� |��� (9) 

が分かる．すなわち，有限体積法による離散化式の������ ∙
������もしくは������ ∙ ������の項と有限差分法による離散化

式の�������もしくは�������の間にアナロジーがある．更に，

一般的に言えば，有限体積離散化式と有限差分離散化式の

間にアナロジーがある． 
 また離散化手法に関係なく格子が一様でない場合，余分

な項が式(5)の右辺に残るため精度を失うことに注意する．

この格子由来のエラーは残念ながら不可避であり，格子の

ストレッチや局所流れの勾配に依存する．これらの精度の

低下は流れの勾配が強い領域での近傍格子サイズの連続性

の担保することや格子の滑らかさと密度を増やすことで改

善できる． 
 

 
図 2 BIC の概要図 

 
 続いて，2 次精度の BIC について説明する．ここで，図

2 に示すような検査体積(I, II)について有限差分法と有限体

積法の類似性を考慮すると，2 次精度有限体積法と 2 次精

度有限差分法は以下の式のように書ける． 
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�
�� �

��
�� � +

����� � �������
2 + ������� � �������

2 + �
�� �

���
��� �

+ ������� � �����
2 + ������� � �������

2
= 0 

(10) 

式(8)に基づき，格子点(i,j)での流れの解が検査体積内の平

均値になると考え， 
 

���� �
1
�����

+ 1
������
� = ��

�����
+ ���
������

 (11) 

を得る．つまり，もし格子が一様でかつ直交であれば 2 次

精度中心差分になる． 
 ここで，ξが一定の格子線の性質については何も仮定し

ない．もし，格子線が左右のブロックの間の境界になった

とき，式(10)と式(11)は BIC となる．この BIC では，左右

のブロックの垂直方向には 1 次精度のバイアス化された有

限差分スキームが使用され，重要なのは二つの近傍ブロッ

クの共通の境界を横切る流束はキャンセルされる．有限体

積法のアナロジーから，この境界の取り扱いは一様デカル

ト格子では 2 次精度中心差分スキームを維持でき，ブロッ

ク境界を横切る粘性・非粘性流束の勾配についても同じよ

うに取り扱える． 
 格子が十分に滑らかでないとき精度の低下は一般的な有

限差分・体積法に関して避けきれないが，例えばこれは空

力音響や乱流遷移を捉えるために要求される格子の滑らか

さや直交性はもとから厳しいこと，および，形式上の精度

より分散誤差と散逸誤差の影響が重要であることから，実

問題解析の中では比較的重要でない場合も多い[9]． 
 

 
図 3 解析に用いる計算格子と計算座標定義 

 
4．計算ケース 
 一様流のマッハ数を 0.3, レイノルズ数を 10,000 に設定し

た．一様流中に存在する単独の移流渦は初期状態において

以下で与えた.  
 

�� � � = ���
2�� �

����) 

�� � � = ��� � ��)
�� ����� �� ) 

� = ��� � ��)
�� ����� �� ) 

�� = �� � ��)� + �� � ��)�
��  

 

(12) 

ここで，�は渦の強さを決めるパラメータ，R は渦の特性

半径である．住らの研究[7]を参考に，渦の特性半径 R=0.2
とし，渦の強さ(C=0.167, 0.00167)を変えた 2 種類の同様の

ケースに計算を実施した. ここで，式(12)より速度成分は�
に比例するが，圧力は�の 2 乗に比例するため，そのため

渦の強さと渦中心の圧力の大きさの変化もそれに従うこと

に注意されたい．一様流に対して強い渦は最大旋回速度が

約 50％，中心圧力が約 4％程度であり，一方で弱い渦は最

大旋回速度が約 0.5%, 中心圧力が 0.0004%程度である．い

ずれの場合も流れ場全体は亜音速状態である． 
 
 渦は図 3 に示す計算格子上をξ方向に沿ってブロック A 
からブロック B へインターフェイスを横切って移動する．

渦中心は初期状態の時刻 t=0 において x=-1 に位置し，単独

渦がブロック境界を挟んで距離 2 を時間 2 をかけて移流す

る計算を行った．また，格子を分割しない計算も実施し，

計算の比較対象とした．強い渦移流の問題では格子収束性

が確認された．一方，弱い渦移流の問題は格子収束が得ら

れなかったが，住らの研究[7]で利用された計算格子と同等

以上の格子解像度を利用しており，今回の結果に大きな影

響がないと考えた．表 1 に今回実施した計算ケースの名前

と格子点数を纏めたものを示す． 
 
表 1 ケース名と格子点数 

Case name Grid (ξ×η) 
Original 481×241 
CIC, BIC 241×241 

CIC fine, BIC fine 481×241 
  

 
5．結果と考察 
5．1 強い渦についての比較と検討 
 図 4 に渦の中心が境界を跨ぐタイミングの渦の圧力分布

の比較を示し，図 5 は y= 0 上での渦の圧力分布の定量的な

比較を示す．なお，図 4 で(b-1) と (c-1)は(b-2)と (c-2)は格

子の解像度が異なり，(b-2)と(c-2)は fine 格子に該当する．

図 4, 5 の比較は本ケースに於いて CIC，BIC，格子を分割

しない計算の結果が類似し，マルチブロック境界を有する

CIC と BIC の計算は，どちらとも同程度の精度であること

を示す．なお，ここでは最も数値エラーが生じる時刻であ

る渦の中心が丁度ブロック境界もしくは格子が曲がった位

置に来る時刻に注目したが，計算全体としてどの時刻でも

同様の結果を示すことを確認済みである． 
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図 4 圧力分布の比較(t=1): (a) シングルブロック格子での計

算，(b)マルチブロック格子で CIC，(c)マルチブロック格

子で BIC 
 

 
図 5 y=0 上での圧力分布の比較(t＝1) : (a)全体，(b)渦中心

付近 
 
5．2 弱い渦についての比較と検討 
 続いて，渦の強さを極端に弱くした場合の比較を図 6, 7
に示す．図 4 と同様で図 6 においても，(b-1) と (c-1)は(b-2)
と (c-2)は格子の解像度が異なり，(b-2)と(c-2)は fine 格子に

該当する．ここでは，先ほどの強い渦とは異なり，幾つか

の傾向が見られた．一つ目として，ブロック境界を持たな

い計算（Original）では，計算格子が十分に細かい場合でも

境界で振動する．二つ目として，CIC と BIC 両方の手法を

利用した場合，一定以上の格子解像度であれば，渦の圧力

分布に振動せずに渦の移流が計算できる．三つ目として，

計算格子が粗い場合 BIC の方が CIC と比較して若干振動す

るが圧力分布の形は正しく維持できる．これらの解析結果

は，弱い渦移流が存在する問題でも，シングルブロック格

子の計算と比較してマルチブロック格子で CIC と BIC を用

いた方がより少ない格子で一定以上の計算精度での計算が

可能になると示唆する．ただし，これは図 3 のような境界

を跨いで格子が急激に変化する計算格子を適用した場合の

知見であり，今後ブロック境界を跨ぐ格子の特性が計算結

果にどの程度影響するのかを詳細に解析する必要がある． 
 

 
図 6 圧力分布の比較(t=1): (a) シングルブロック格子での計

算，(b)マルチブロック格子で CIC，(c)マルチブロック格

子で BIC 
 

 
図 7 y＝0 上での圧力分布の比較(t=1): (a)全体，(b) 渦中心

付近 
 
6．結論 
 本研究は，CIC および Du と Morris らが提案した有限体

積法と有限差分法の離散化式のアナロジーに着目した新し

いブロック境界条件を応用したマルチブロック LES 解析コ

ードの開発を行った．異なる強さの渦の移流問題で開発し

たプログラムの検証を行い，これまで提唱されている CIC
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と同様の精度で結果が得られることを示した．渦の強さが

より弱い時に CIC と BIC が有効である可能性も示した．現

在更なる検証を進めるべく，周期圧力源から発生する音波

や NASA-CRM ベンチマークテストなどの解析を進めてい

る．今後その結果について報告する予定である． 
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D-SEND#2飛行試験のソニックブームにおける大気乱流効果の数値解析  

 金森正史， 高橋孝， 牧野好和， 中右介， 高橋英美 (宇宙航空研究開発機構)， 石川敬掲 (ASI総研)

Numerical Analysis of Effect of Atmospheric Turbulence on Sonic Boom Observed in D-SEND#2 Flight Test

Masashi Kanamori, Takashi Takahashi, Yoshikazu Makino, Yusuke Naka, Hidemi Takahashi(JAXA)

and Hiroaki Ishikawa(ASIRI Inc.)

Abstract

Some numerical analyses results for predicting the effect of atmospheric turbulence on sonic boom, especially for the waveform observed

in the D-SEND#2 flight test, are presented in this paper. The measured sonic boom in the flight test took the shape with a much gentler

curve than the predicted one with no effect of atmospheric turbulence. Through some inspections of the flight test, it was found that

the effect of atmospheric turbulence has possibility to give reasonable explanation on the deformation of waveform. This paper reports

evidence on the latter possibility in detail through some steps: verification and validation by comparing with analytical solution or the

result of other preceding researches.

1 はじめに
超音速旅客機 (Supersonic Transport, SST) 開発機運の高ま

りを見せる昨今，最大の課題と目されるのがソニックブームの低
減である．現在 ICAO(International Civil Aviation Organiza-

tion) では，今後開発されるであろう SST が発生させるソニッ
クブームについて，基準策定が進められている．ソニックブー
ムとその低減に関する研究の歴史は 1940 年代にその端を発し，
1960年代には既にそれを低減する機体の設計法が提案され，そ
の手法により設計された，いわゆる低ブーム機体を実際に飛行
させ，その効果を実証した例も存在する 1)．
我が国においても，JAXAは D-SENDプロジェクトを立ち上

げ，前後端双方の衝撃波を低減するコンセプトの低ブーム機体
を設計・製造し，2015年 7月スウェーデンにて飛行試験を実施
した．所定の飛行条件の機体から発生したソニックブーム波形
は予定通り観測されたが，それは事前の予測とは異なるもので
あった．その要因として，様々な可能性について検討を重ねた結
果，大気乱流効果である可能性が高いということが分かった 2)．
ソニックブームに対する大気乱流効果は，これまでに実
験 3, 4, 5) や飛行試験 6)，また数値解析 7, 8) によって研究が
進められてきた．後述するように，大気乱流の影響でブームの
先端及び後端の衝撃波は peaky或いは roundedな形を呈し，統
計的には後者の方が多く発生する 5)．以上の傾向は，数値解析
によって再現可能であることが分かってきた．実際，立ち上が
り時間や波動の到達時刻等のヒストグラムの傾向は観測結果と
よく一致し，発生する波形もまた観測結果の特徴を再現してい
る 7, 8)．
そこで本稿では，D-SEND#2飛行試験を数値的に模擬し，大

気乱流効果によって観測結果を説明することを目指す．著者ら
はこれまでに，ソニックブーム等の強い音響波に対する伝播解
析ツール SPnoiseを開発しており 9)，その拡張として大気乱流
効果をモデル化して取り込んだ SPnoise for Sonic Boom10, 11)

を整備した．これは先行研究 7, 8) で用いられた方法を踏襲し
つつも，再現精度の向上を図ったモデルを採用している．この
SPnoise for Sonic Boom 及び既存の各ツールを用いて，D-

SEND#2飛行試験を模擬する数値解析を実施し，試験で得られ
た観測結果が大気乱流効果によって説明されるということを具
体的に示す．
2 節において D-SEND#2 飛行試験の概要について述べる．

また，観測された波形が事前の予測結果とどの程度異なってい
たかを詳説する．続く 3 節において，大気乱流効果の具体的な
解析手法，特に SPnoise for Sonic Boomの詳細について述べ
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D-SEND#2 飛行試験のソニックブームにおける大気乱流効果の数値解析

金森正史， 高橋孝， 牧野好和， 中右介， 高橋英美 (宇宙航空研究開発機構 )， 石川敬掲 (ASI 総研 )

Numerical Analysis of Effect of Atmospheric Turbulence on Sonic Boom Observed in D-SEND#2 Flight Test
Masashi Kanamori, Takashi Takahashi, Yoshikazu Makino, Yusuke Naka, Hidemi Takahashi(JAXA)

and Hiroaki Ishikawa(ASIRI Inc.)

Abstract
Some numerical analyses results for predicting the effect of atmospheric turbulence on sonic boom, especially for the waveform observed
in the D-SEND#2 flight test, are presented in this paper. The measured sonic boom in the flight test took the shape with a much gentler
curve than the predicted one with no effect of atmospheric turbulence. Through some inspections of the flight test, it was found that
the effect of atmospheric turbulence has possibility to give reasonable explanation on the deformation of waveform. This paper reports
evidence on the latter possibility in detail through some steps: verification and validation by comparing with analytical solution or the
result of other preceding researches.
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Figure 1. Overview of D-SEND#2 flight test
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Figure 2. Comparison between measured and predicted waveforms

3 大気乱流効果とその数値解析手法
本節では，ソニックブームのような音響の伝播に対して大気
乱流が及ぼす効果について述べ，それを数値的に模擬する手法
を詳説する．
3.1 音響伝播に及ぼす大気乱流効果
音響伝播に及ぼす大気乱流効果は，大気擾乱に起因した波面の
歪みが，回折効果によって平面的になる際に発生する focus/de-

focus によるものであると解釈される 16)．以降，この原理を具
体的に解説する．
ここでは，簡単のため平面波を仮定してこの効果を議論する．
擾乱が無い場合には，波面はいつまでも平面的な状態を保ちな
がら伝播するが，大気乱流のような擾乱が作用することにより，
波面は局所的に進み或いは遅れが発生する．上述のような波面
の局所的な進み或いは遅れによる波面の歪みは，回折効果によっ
て解消される方向に向かう．すなわち，局所的に遅れが発生し
た部分に，周囲の (相対的に「進んだ」)波面が回り込み，波面
は元の平面的な形状に戻ろうとする．一方で，上述の波面の変
形は，波形自体にも影響を与える．実際，波面の回り込みが発
生すると，波形は局所的に peakyな形状を呈する (Fig.3)．一方
で，局所的に進んでいた波面については全体的に波形が鈍る傾
向にある．これらの現象は，幾何音響学に基づき，波線と呼ばれ
る波動の伝播経路の観点から考えると，前者は波線同士が収斂
し，後者は発散することに対応するが，これらはそれぞれ focus，
de-focus と呼ばれる．これに類似した現象は，超音速機が加速
やマニューバ等を行う際に発生するフォーカスブームとして知
られているが 13)，大気乱流による focus/de-focusはそれらの現
象に比べて強度が小さい．実際，大気乱流のスケールに応じて大
小さまざまな変動が局所的な波面の変動を絶えず作り出し，元

の波面をノミナルとして主に衝撃波背後で振動するような形を
呈する．以上の様子を模式的にまとめたものが Fig.4である．
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Figure 4. Schematic of multifolded wavefront and possible waveform

3.2 大気乱流効果の数値解析手法
以上で述べたように，音響伝播における大気乱流効果を推算
するためには，先に述べた Xnoise などのような擾乱の無い一
様大気を仮定した解析手法では不十分であり，大気乱流による
擾乱のモデル化及び回折効果を導入した解析手法の必要性は明
らかである．本節では，これらの効果を取り入れたツールであ
る SPnoise for Sonic Boomを導入する．
3.2.1 SPnoise for Sonic Boom

SPnoise for Sonic Boomは，HOWARD17) 法に基づき非線
形音響を空間進展的に解くツールである．
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この方程式は，非線形音響学の範疇で導出される Lighthill-

Westervelt 方程式 18) を s 方向への空間進展型に変換した方程
式である．ここで pは圧力の大気圧からの変化量 (音圧)であり，
上式を解くことによってこれを得る．上式右辺は順に非線形効
果，熱粘性・分子振動緩和効果，幾何拡張効果，大気の成層化効
果，回折効果，そして大気乱流による慣性散乱効果をそれぞれ表
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す．最後の 2項を取り除けば，Xnoiseによる擾乱の無い一様大
気を仮定した伝播解析に一致する．SPnoise for Sonic Boom

及び Xnoise はいずれも，これらの各効果を表す方程式を順次
解くことにより，各ステップにおける解を求める．実際，後ほど
示すように，これらの 2つの項目を加えずに解析を行い，良い一
致を確認している．解析手法の詳細については，著者らによる発
表文献 9, 10, 11) を参照されたい．回折効果の項において s によ
る 2 階微分項を無視すれば，非線形音響分野で一般的に用いら
れるKhokhlov-Zabolotskaya-Kuznetsov(KZK)方程式 19)に帰
着する．KZK方程式は，ソニックブームの大気乱流効果を議論
する際にたびたび用いられるが 7, 8)，本稿で用いる HOWARD

に比べて，回折効果の再現度に差が出る．その点については後
の妥当性の検証にて議論する．
3.2.2 大気乱流のモデル化
大気乱流を模擬する方法として，本ツールでは速度擾乱 �u′(�x)

を有限個の Random Fourier Mode(RFM)の重ね合わせで定義
し，その振幅を修正 von Karman スペクトル E(k)20) で評価
した．
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M∑
n=1

√
E(kn)Δkn cos

(
�kn · �x+ φn

)
�N(kn) (2)

E(k) =
2σ2

V

3
√
πL

2/3
0

Γ(17/6)

Γ(1/3)

k4

(k2 + 1/L2
0)

17/6
exp

(
− k2

k2m

)
(3)

ここで kn，φn そして �N(kn) はそれぞれ n 番目の波数，位相，
そして擾乱の方向を表す単位ベクトルである．また，σV 及び
L0 はそれぞれ速度変動の標準偏差及び大気乱流の長さスケー
ルであり，本稿では飛行試験時の観測結果から推定した値を
用いる．その詳細については次節で述べる． �N は波数ベクト
ル �kn に垂直になるように定義することで，非圧縮性流体とし
ての一貫性を持った擾乱を生成することが可能になる．RFM

の個数に相当する N は 400 に設定したが，これ以上大きな値
に設定しても有意な差が出ないことを確認済みである．また，
km = 5.92/l0 は Kolmogorov波数に対応し，これより高い波数
成分は分子粘性が卓越するため，変動成分は強く減衰する．本
計算では Kolmogorovスケール l0 を 0.1[m]とした．実際，最大
波数までを解像する格子での解析を行わなくても，十分な格子
収束を確認済みである 11)．これは，今回考えるスケールの現象
については，ある程度の波数以上の成分は十分振幅が小さく，そ
の結果，波形歪への寄与はほぼ無いためであると考えられる．
Eq.(2) から求めた速度擾乱に対して，波線の方向ベクトル �n

を内積で作用させることによって速度擾乱の進行方向成分 us を
求め，Eq.(1) に導入する．このように，大気乱流効果として考
慮するのは波線の進行方向成分のみである．これは，先行研究
において，波線に直交する方向成分の影響が小さいことが示さ
れているためである 8)．
3.2.3 本ツールの妥当性検証
本節では，SPnoise for Sonic Boom の妥当性を検証した結

果を示す．
まず初めに，大気乱流効果を含まないソニックブーム波形を適
切に予測できることを示す．その対象として，本節では 2011年
に行われた D-SEND#1飛行試験を選んだ 21)．その解析結果を
Fig.5に示す．この図において，赤，青及び灰色のグラフはそれ
ぞれ SPnoise for Sonic Boom，Xnoise及び実験結果を示す．
この解析においては，SPnoise for Sonic Boom は回折効果及
び大気乱流効果を考慮しないように設定してあるため，その結
果はXnoiseのものと一致する．これは，先にも示したように，
SPnoise for Sonic Boom は回折効果及び大気乱流効果以外は
Xnoiseと同じ解析手法を採用しているためである．一方で，実

験結果と解析結果とを比較すると，全体として波形は概ね一致
しているが，衝撃波背後のオーバーシュートは再現できていな
い．これは先に述べたように大気乱流効果によるものと考えら
れており，次節にてその本質である回折効果及び大気擾乱の効
果を SPnoise for Sonic Boomで再現することを試みる．
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Figure 5. Comparison of measured and predicted waveforms by Xnoise

and SPnoise for Sonic Boom

次に，回折効果について議論するため，ピストン音源からの
放射問題を扱う．これは x = 0面上に y/λ ∈ [−2, 2]に配置され
たピストンが，単一周波数 (波長 λ)で振動する際に放射される
音場を扱う問題であり，有限のピストン面から放射される音響
は，回折効果によって全領域へと伝播する．この問題の解析解は
Rayleighの積分表示式によって求められる 22)．Fig.6は，この
問題を解析して得られる結果の音圧レベルの分布である．解析
解 (exact)を見ると，メインローブと呼ばれる x軸に沿った音圧
レベルの高い領域と，原点から放射的に広がるサイドローブが大
きく 3 つ確認できる．先に述べたような KZK 方程式による解
(KZK)と解析解とを比較すると，メインローブの一致は確認で
きるが，サイドローブの挙動は大きく異なっていることが分か
る．一方で，SPnoise for Sonic Boom の解析結果は解析解の
挙動とよく一致している．これは，KZK方程式と SPnoise for

Sonic Boom で採用した HOWARD 法との近似度の差である．
実際，KZK 方程式は進行方向 (ここでは x) に関する 2 階微分
を省略しており (これを放物近似と呼ぶ 22))，その結果進行方向
に対して ±20deg 程度までしか信頼できる結果が得られないと
いうことが知られている 23)．一方で，HOWARD法は一方向近
似と呼ばれる近似を採用しており，進行方向 (ここでは xの正方
向)に進む波動であれば，そのすべてを近似することなく扱うこ
とが可能である 17)．SPnoise for Sonic Boom が HOWARD

法を採用したのはそのためである．大気乱流効果のように，擾
乱源が空間的に分布し，それらが起点となって音響波が回折す
る場合，HOWARD 法のように擾乱源が影響を与える領域が進
行方向全体であるような解法が，より正確に現象を再現できる
ことは容易に想像できる．

す．最後の 2項を取り除けば，Xnoiseによる擾乱の無い一様大
気を仮定した伝播解析に一致する．SPnoise for Sonic Boom
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たピストンが，単一周波数 (波長 λ)で振動する際に放射される
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Rayleighの積分表示式によって求められる 22)．Fig.6は，この
問題を解析して得られる結果の音圧レベルの分布である．解析
解 (exact)を見ると，メインローブと呼ばれる x軸に沿った音圧
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きく 3 つ確認できる．先に述べたような KZK 方程式による解
(KZK)と解析解とを比較すると，メインローブの一致は確認で
きるが，サイドローブの挙動は大きく異なっていることが分か
る．一方で，SPnoise for Sonic Boom の解析結果は解析解の
挙動とよく一致している．これは，KZK方程式と SPnoise for

Sonic Boom で採用した HOWARD 法との近似度の差である．
実際，KZK 方程式は進行方向 (ここでは x) に関する 2 階微分
を省略しており (これを放物近似と呼ぶ 22))，その結果進行方向
に対して ±20deg 程度までしか信頼できる結果が得られないと
いうことが知られている 23)．一方で，HOWARD法は一方向近
似と呼ばれる近似を採用しており，進行方向 (ここでは xの正方
向)に進む波動であれば，そのすべてを近似することなく扱うこ
とが可能である 17)．SPnoise for Sonic Boom が HOWARD

法を採用したのはそのためである．大気乱流効果のように，擾
乱源が空間的に分布し，それらが起点となって音響波が回折す
る場合，HOWARD 法のように擾乱源が影響を与える領域が進
行方向全体であるような解法が，より正確に現象を再現できる
ことは容易に想像できる．
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Figure 6. Sound pressure level radiated from pure tone piston source of

size four wavelengths

3.3 大気乱流条件
気象条件を測定するため，D-SEND#2飛行試験当日に放球し

たゾンデのデータから，大気条件，特に大気乱流の統計的性質を
求めることができる．以下では，その結果について述べる．具
体的なデータの処理方法については別文献を参照されたい 24)．
Fig.7は，温度変動に基づいた乱流強度の高度に対する変化を

示したものである．Fig.7を見ると，2,000[m]付近で強い乱流強
度を観測し，その後上空に行くにつれて次第に減少，その後高度
3,500[m] 付近で乱流強度がほぼゼロに落ち着く．そこで，本解
析では地上から 3,500[m]上空までの領域を大気乱流効果を考慮
する領域と定義した．
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Figure 7. Variation of turbulence intensity against altitude

次に，高度 3,500[m]までの領域において，大気乱流の積分長
さスケール及び速度擾乱の分布を求めたものを Fig.8 に示す．
これらの結果はいずれも，観測された風速のデータを 1[km] 間
隔で区切り，その区間において評価したものである．積分長さス
ケールは，風速の変動値の自己相関より求めた特性時間スケール
と特性速度スケールの積として定義した．長さスケールについ
ては，高度 3,500[m]までの領域において，長さスケールは 10[m]

から最大で 50[m] 程度まで変化しうることが分かるが，領域全
体を考慮すると，平均的には 30[m] 程度になると判断した．ま
た，速度擾乱の標準偏差については，概ね 1[m/s]前後を変動し
ていることから，これを代表値として用いた．
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Figure 8. Variation of characteristic values of atmospheric turbulence,

(a)integral length scale, (b)wind speed

4 解析結果
本節では，前節までで述べた数値解析手法を用いて，試験時の
大気条件を元に，大気乱流効果を考慮したソニックブームの伝
播解析を実施した結果を示す．そのためにまず，各種ツールを
組み合わせた解析手順について述べる．その後，その手順に基
づいて D-SEND#2 飛行試験を模擬する解析を実施し，その結
果について述べる．特に，前半では滑空フェーズで観測された
N 波を対象とする解析の結果について述べ，本解析が N 波のよ
うな典型的なソニックブーム波形について，十分な妥当性を有
するということを確認する．その後，後半では計測フェーズで
観測された低ブーム波形を対象とする解析の結果について述べ，
観測結果が大気乱流効果により変形したものであると述べる．
4.1 解析手順及び解析条件
本稿では，次の手順で大気乱流効果を模擬する．

1. 波線経路伝播解析ツール IntegRay14) により，観測点に到
達する波動が発生した時刻を求め，その時の飛行条件を推
定する．これは波動の伝播経路を特定することに相当する．

2. 上記で推定した飛行条件を基に，機体近傍場において
CFD(Computational Fluid Dynamics) 解析を実施し，
H/L ∼ 1 における近傍場波形を取得する．ここで H/L

は機体長に対する機軸からの距離である．CFD 解析には，
JTAS25) 及び UPACS26) の複合ソルバを用いた 27)．更に，
より正確に遠方場波形を求められるよう，Multipole Anal-

ysis ツールであるMPnoise28, 29) を用いて近傍場波形を
修正した．

3. Xnoiseを用いて，近傍場波形を大気乱流を考慮する領域の
外縁まで伝播させる．すなわち，大気乱流を考慮する領域
までに伝播する波形を推算する．

4. SPnoise for Sonic Boom を用いて観測点まで波形を伝播
させ，大気乱流効果を受けた波形を推算する．
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組み合わせた解析手順について述べる．その後，その手順に基
づいて D-SEND#2 飛行試験を模擬する解析を実施し，その結
果について述べる．特に，前半では滑空フェーズで観測された
N 波を対象とする解析の結果について述べ，本解析が N 波のよ
うな典型的なソニックブーム波形について，十分な妥当性を有
するということを確認する．その後，後半では計測フェーズで
観測された低ブーム波形を対象とする解析の結果について述べ，
観測結果が大気乱流効果により変形したものであると述べる．
4.1 解析手順及び解析条件
本稿では，次の手順で大気乱流効果を模擬する．

1. 波線経路伝播解析ツール IntegRay14) により，観測点に到
達する波動が発生した時刻を求め，その時の飛行条件を推
定する．これは波動の伝播経路を特定することに相当する．

2. 上記で推定した飛行条件を基に，機体近傍場において
CFD(Computational Fluid Dynamics) 解析を実施し，
H/L ∼ 1 における近傍場波形を取得する．ここで H/L

は機体長に対する機軸からの距離である．CFD 解析には，
JTAS25) 及び UPACS26) の複合ソルバを用いた 27)．更に，
より正確に遠方場波形を求められるよう，Multipole Anal-

ysis ツールであるMPnoise28, 29) を用いて近傍場波形を
修正した．

3. Xnoiseを用いて，近傍場波形を大気乱流を考慮する領域の
外縁まで伝播させる．すなわち，大気乱流を考慮する領域
までに伝播する波形を推算する．

4. SPnoise for Sonic Boom を用いて観測点まで波形を伝播
させ，大気乱流効果を受けた波形を推算する．
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Figure 6. Sound pressure level radiated from pure tone piston source of

size four wavelengths

3.3 大気乱流条件
気象条件を測定するため，D-SEND#2飛行試験当日に放球し

たゾンデのデータから，大気条件，特に大気乱流の統計的性質を
求めることができる．以下では，その結果について述べる．具
体的なデータの処理方法については別文献を参照されたい 24)．
Fig.7は，温度変動に基づいた乱流強度の高度に対する変化を

示したものである．Fig.7を見ると，2,000[m]付近で強い乱流強
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3,500[m] 付近で乱流強度がほぼゼロに落ち着く．そこで，本解
析では地上から 3,500[m]上空までの領域を大気乱流効果を考慮
する領域と定義した．
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Figure 7. Variation of turbulence intensity against altitude

次に，高度 3,500[m]までの領域において，大気乱流の積分長
さスケール及び速度擾乱の分布を求めたものを Fig.8 に示す．
これらの結果はいずれも，観測された風速のデータを 1[km] 間
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体を考慮すると，平均的には 30[m] 程度になると判断した．ま
た，速度擾乱の標準偏差については，概ね 1[m/s]前後を変動し
ていることから，これを代表値として用いた．
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本節では，前節までで述べた数値解析手法を用いて，試験時の
大気条件を元に，大気乱流効果を考慮したソニックブームの伝
播解析を実施した結果を示す．そのためにまず，各種ツールを
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づいて D-SEND#2 飛行試験を模擬する解析を実施し，その結
果について述べる．特に，前半では滑空フェーズで観測された
N 波を対象とする解析の結果について述べ，本解析が N 波のよ
うな典型的なソニックブーム波形について，十分な妥当性を有
するということを確認する．その後，後半では計測フェーズで
観測された低ブーム波形を対象とする解析の結果について述べ，
観測結果が大気乱流効果により変形したものであると述べる．
4.1 解析手順及び解析条件
本稿では，次の手順で大気乱流効果を模擬する．

1. 波線経路伝播解析ツール IntegRay14) により，観測点に到
達する波動が発生した時刻を求め，その時の飛行条件を推
定する．これは波動の伝播経路を特定することに相当する．

2. 上記で推定した飛行条件を基に，機体近傍場において
CFD(Computational Fluid Dynamics) 解析を実施し，
H/L ∼ 1 における近傍場波形を取得する．ここで H/L

は機体長に対する機軸からの距離である．CFD 解析には，
JTAS25) 及び UPACS26) の複合ソルバを用いた 27)．更に，
より正確に遠方場波形を求められるよう，Multipole Anal-

ysis ツールであるMPnoise28, 29) を用いて近傍場波形を
修正した．

3. Xnoiseを用いて，近傍場波形を大気乱流を考慮する領域の
外縁まで伝播させる．すなわち，大気乱流を考慮する領域
までに伝播する波形を推算する．

4. SPnoise for Sonic Boom を用いて観測点まで波形を伝播
させ，大気乱流効果を受けた波形を推算する．
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Table 1. Computational conditions for D-SEND#2 flight test at glide and measurement phases

GLIDE MEASUREMENT

variables 650[m] 750[m] unit

flight Mach number 1.388 1.385 1.271 –

flight path angle −5.985 −5.529 −39.25 deg

role angle −1.67 0.00 −1.75 deg

flight altitude 12839 12820 7986 m

outer edge of turbulence, hf 3500 m

standard deviation of velocity fluctuation, σV 1 m/s

length scale of turbulence, L0 30 m

number of division in y 16384 –

size of spatial domain [−8000, 8000] m

sampling frequency 100 kHz
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Figure 9. Schematic for predicting effect of atmospheric turbulence on

sonic boom (a) for glide phase, (b) for measurement phase

この手順の概略図を Fig.9 に示す．また，滑空及び計測の各
フェーズに対応する解析条件をTable 1にまとめた．滑空フェー
ズと計測フェーズとでは，波動の発生点での飛行条件が大きく
異なり，従って観測される波形もまた異なる点に注意が必要で
ある．また，計測フェーズの場合波動はほぼ鉛直方向に伝播す
るのに対して，滑空フェーズは斜めから伝わってくる．従って，
滑空フェーズの場合には，観測点に応じて異なる波線上の波形

を予測することが必要であり，すなわち異なる近傍場波形を解
析する必要がある．
なお，手順 4については，乱数による結果のばらつきを考慮す

る必要があるため，統計的に議論することが可能な回数の解析
を実施した．その回数は，予備計算を元に信頼区間を 95[%] と
設定して 35回と設定した．
4.2 滑空フェーズ (N 波)

本節では滑空フェーズに対応する N 波について解析を行い，
SPnoise for Sonic Boomの妥当性を示す．N 波に対する大気
乱流効果は，実験室及び実機による観測データが豊富である．こ
のような先行研究におけるデータと，SPnoise for Sonic Boom

による解析結果とを比較し，その妥当性を示すことを試みる．具
体的には，3.1節で述べたような波面と波形の歪みとの関係が成
り立つことを確認する．また，先行研究でたびたび議論されて
いる立ち上がり時間や波形の到達時間をヒストグラムで評価し，
先行研究のものと同様の傾向を示すことを確認する．最後に，推
算波形が D-SEND#2 飛行試験の観測結果と良い一致を示すこ
とを確認する．
Fig.10は，地上からの高度 650[m]まで伝播した状態を摸擬し

た解析結果の一例である．ここで横軸はそれぞれ到達時刻を基
準とした遅れ時間，そしてスパン方向の距離である．スパン方向
とは，波面に沿った方向と理解すればよく，仮に大気乱流効果が
無い場合には，スパン方向に対してすべて同じ N 波が観測され
るはずである．一方で，今回のように大気乱流効果が影響する場
合，局所的な波面の進み或いは遅れによって波面は前後に波う
ち，更にその影響で局所的な波形の歪みが見られる．その影響は
衝撃波背後で顕著に現れるが，その様子は Fig.10中の後端衝撃
波の様子から明らかである．Fig.11は，Fig.10に示したN 波の
うち先頭波面部分を拡大し，平面図にまとめたものである．(a)

が平面図であり，代表的なスパン位置での波形を (b)に示した。
先にも述べたように，波面の遅れた部分において観測される波形
(Fig.11中の赤線)は peakyな分布を持っており，その逆に進ん
だ部分において観測される波形 (Fig.11中の青線)は roundedな
分布をもっていることが確認できる．波面の進み/遅れの周期は
概ね 140[m] 程度であり，前述の積分長さスケール L0 の 30[m]

に比べてかなり大きいが，これは Eq.(3) で示した乱流エネル
ギースペクトルの極大値に対応する長さ π

√
5/3L0 � 122[m]に

由来する．peakyな場合と roundedな場合とで音圧を比較する
と，約 2倍程度の違いが出ることが分かる．また，先端衝撃波が
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sonic boom (a) for glide phase, (b) for measurement phase

この手順の概略図を Fig.9 に示す．また，滑空及び計測の各
フェーズに対応する解析条件をTable 1にまとめた．滑空フェー
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ある．また，計測フェーズの場合波動はほぼ鉛直方向に伝播す
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滑空フェーズの場合には，観測点に応じて異なる波線上の波形
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析する必要がある．
なお，手順 4については，乱数による結果のばらつきを考慮す

る必要があるため，統計的に議論することが可能な回数の解析
を実施した．その回数は，予備計算を元に信頼区間を 95[%] と
設定して 35回と設定した．
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本節では滑空フェーズに対応する N 波について解析を行い，
SPnoise for Sonic Boomの妥当性を示す．N 波に対する大気
乱流効果は，実験室及び実機による観測データが豊富である．こ
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による解析結果とを比較し，その妥当性を示すことを試みる．具
体的には，3.1節で述べたような波面と波形の歪みとの関係が成
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無い場合には，スパン方向に対してすべて同じ N 波が観測され
るはずである．一方で，今回のように大気乱流効果が影響する場
合，局所的な波面の進み或いは遅れによって波面は前後に波う
ち，更にその影響で局所的な波形の歪みが見られる．その影響は
衝撃波背後で顕著に現れるが，その様子は Fig.10中の後端衝撃
波の様子から明らかである．Fig.11は，Fig.10に示したN 波の
うち先頭波面部分を拡大し，平面図にまとめたものである．(a)

が平面図であり，代表的なスパン位置での波形を (b)に示した。
先にも述べたように，波面の遅れた部分において観測される波形
(Fig.11中の赤線)は peakyな分布を持っており，その逆に進ん
だ部分において観測される波形 (Fig.11中の青線)は roundedな
分布をもっていることが確認できる．波面の進み/遅れの周期は
概ね 140[m] 程度であり，前述の積分長さスケール L0 の 30[m]

に比べてかなり大きいが，これは Eq.(3) で示した乱流エネル
ギースペクトルの極大値に対応する長さ π
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This document is provided by JAXA.



宇宙航空研究開発機構特別資料　JAXA-SP-16-00774

peaky或いは roundedとなる波形は，必ず後端も同様に peaky

或いは roundedになるということが定性的に確認できる．これ
は，両衝撃波がいずれも同等の強度を持つこと，そして大気乱流
の速度スケールが音響の伝播速度より十分に小さいため，両衝
撃波が同じように大気乱流効果を受けることが主な要因である．
このように，前後の衝撃波の変形が同じ傾向を持つ性質を，本稿
では波面の同調と称することとする．波面の同調は，先行研究
における観測結果 6) でも確認されている．

Figure 10. Spanwise variation of N wave observed at glide phase

(a)

(b)

Figure 11. (a)Spanwise variation of acoustic field near wavefront (b)

corresponding waveform for each spanwise position

Fig.12 は，解析により得られた各種波形について立ち上がり
時間及び波形の到達時刻をヒストグラムで整理したものである．
これらはいずれも先行研究にて議論されているものであり 7, 8)，
今回の結果をそれらと比較することにより，SPnoise for Sonic

Boomの妥当性を示す．立ち上がり時間は最大振幅 Δpmax に対
して 0.05Δpmax から 0.95Δpmax まで変化するのに要する時間
と定義する．また，波形の到達時刻は，0.5Δpmax を記録する際
の時刻と定義し，Xnoise の結果 (Fig.12 中の赤の垂線)，すな
わち大気乱流効果が無い場合の到達時刻をゼロとして整理した
結果である．各図の右上にある数値は，地表面からの観測位置
を表す．Table 1にも示したように，大気乱流効果は地表面から
3,500[m]より下方への伝播でのみ考慮している．
まず立ち上がり時間について考えると，その分布は右に歪んで
いることが分かる．これは，大気乱流効果によって立ち上がり時
間が長くなる傾向が強いことを意味しており，他の飛行試験で

得られた観測結果とも整合している 30, 31)．立ち上がり時間は
一般に roundedな波形ほど長い傾向があることは，その定義か
ら明らかであるから，大気乱流効果により peakyな波形よりも
rounded な波形が発生しやすいと考えることもできる．このよ
うな傾向もまた，実際の観測結果において確認されている 32, 5)．
一方，到達時刻については概ね正規分布となっており，伝播距
離の増大に従って次第にばらつきは増大し，且つその平均は大
気乱流なしの結果に対してやや左寄りになる．これは，大気乱
流効果によって波面の到達が早まる傾向にあることを意味して
おり，このような傾向もまた先行研究のものとよく一致する 8)．
上記のような傾向の理由は次のように説明できる．大気乱流効
果による波面の歪は，大気乱流による速度変動の波面進行方向
成分の正負によって全く異なる様相を呈する．すなわち，3.1節
にて述べたように，速度変動が波面の進行方向と同じ或いは逆
の場合，波面は局所的に進む或いは遅れるため，波形はそれぞれ
rounded或いは peakyなものになる．一方で，peakyな部分は
非線形効果により局所的に音速が増大し，急速に遅れを取り戻
すように前進することになる．従って，大気乱流効果を受けた
波形は，その効果を受けない場合に対して全体として進む傾向
にあると考えられる．

z = 3298.2[m]

0 5 10 15 20

rise time [msec.]

0

20

40

O
cc
u
rr
en
ce

[%
] z = 3298.2[m]

−6 −4 −2 0 2 4 6

arrival time [msec.]

0

10

20

O
cc
u
rr
en
ce

[%
]

z = 2298.2[m]

0 5 10 15 20

rise time [msec.]

0

20

40

O
cc
u
rr
en
ce

[%
] z = 2298.2[m]

−6 −4 −2 0 2 4 6

arrival time [msec.]

0

10

20

O
cc
u
rr
en
ce

[%
]

z = 1298.2[m]

0 5 10 15 20

rise time [msec.]

0

20

40

O
cc
u
rr
en
ce

[%
] z = 1298.2[m]

−6 −4 −2 0 2 4 6

arrival time [msec.]

0

10

20

O
cc
u
rr
en
ce

[%
]

z = 654[m]

0 5 10 15 20

rise time [msec.]

0

20

40

O
cc
u
rr
en
ce

[%
] z = 654[m]

−6 −4 −2 0 2 4 6

arrival time [msec.]

0

10

20

O
cc
u
rr
en
ce

[%
]

Figure 12. Histograms of rise time and arrival time for N wave observed

at glide phase

以上の解析によって得られた波形のうち，観測結果と類似する
ものを Fig.13にまとめた．同図には，Xnoiseにより得られた，
大気乱流効果を受けない波形についても合わせて示してある．
まずXnoiseの結果と観測波形とを比べると，特に前後端それぞ
れの衝撃波背後において，大気乱流効果による波形歪が大きく発
生していることが分かる．これは典型的な大気乱流効果による
波形歪であり，ちょうど 750[m] 及び 650[m] の結果 (Fig.13(a)

及び (b)) でそれぞれ peaky 及び rounded となっていることが
分かる．次に，SPnoise for Sonic Boom を用いて大気乱流効
果を付加した解析結果と比較すると，波形歪の様子が極めてよ
く一致することが分かる．
以上の結果から，本稿で導入した解析手法は，典型的な大気乱

peaky或いは roundedとなる波形は，必ず後端も同様に peaky

或いは roundedになるということが定性的に確認できる．これ
は，両衝撃波がいずれも同等の強度を持つこと，そして大気乱流
の速度スケールが音響の伝播速度より十分に小さいため，両衝
撃波が同じように大気乱流効果を受けることが主な要因である．
このように，前後の衝撃波の変形が同じ傾向を持つ性質を，本稿
では波面の同調と称することとする．波面の同調は，先行研究
における観測結果 6) でも確認されている．

Figure 10. Spanwise variation of N wave observed at glide phase

(a)

(b)

Figure 11. (a)Spanwise variation of acoustic field near wavefront (b)

corresponding waveform for each spanwise position

Fig.12 は，解析により得られた各種波形について立ち上がり
時間及び波形の到達時刻をヒストグラムで整理したものである．
これらはいずれも先行研究にて議論されているものであり 7, 8)，
今回の結果をそれらと比較することにより，SPnoise for Sonic

Boomの妥当性を示す．立ち上がり時間は最大振幅 Δpmax に対
して 0.05Δpmax から 0.95Δpmax まで変化するのに要する時間
と定義する．また，波形の到達時刻は，0.5Δpmax を記録する際
の時刻と定義し，Xnoise の結果 (Fig.12 中の赤の垂線)，すな
わち大気乱流効果が無い場合の到達時刻をゼロとして整理した
結果である．各図の右上にある数値は，地表面からの観測位置
を表す．Table 1にも示したように，大気乱流効果は地表面から
3,500[m]より下方への伝播でのみ考慮している．
まず立ち上がり時間について考えると，その分布は右に歪んで
いることが分かる．これは，大気乱流効果によって立ち上がり時
間が長くなる傾向が強いことを意味しており，他の飛行試験で

得られた観測結果とも整合している 30, 31)．立ち上がり時間は
一般に roundedな波形ほど長い傾向があることは，その定義か
ら明らかであるから，大気乱流効果により peakyな波形よりも
rounded な波形が発生しやすいと考えることもできる．このよ
うな傾向もまた，実際の観測結果において確認されている 32, 5)．
一方，到達時刻については概ね正規分布となっており，伝播距
離の増大に従って次第にばらつきは増大し，且つその平均は大
気乱流なしの結果に対してやや左寄りになる．これは，大気乱
流効果によって波面の到達が早まる傾向にあることを意味して
おり，このような傾向もまた先行研究のものとよく一致する 8)．
上記のような傾向の理由は次のように説明できる．大気乱流効
果による波面の歪は，大気乱流による速度変動の波面進行方向
成分の正負によって全く異なる様相を呈する．すなわち，3.1節
にて述べたように，速度変動が波面の進行方向と同じ或いは逆
の場合，波面は局所的に進む或いは遅れるため，波形はそれぞれ
rounded或いは peakyなものになる．一方で，peakyな部分は
非線形効果により局所的に音速が増大し，急速に遅れを取り戻
すように前進することになる．従って，大気乱流効果を受けた
波形は，その効果を受けない場合に対して全体として進む傾向
にあると考えられる．
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Figure 12. Histograms of rise time and arrival time for N wave observed

at glide phase
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ものを Fig.13にまとめた．同図には，Xnoiseにより得られた，
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まずXnoiseの結果と観測波形とを比べると，特に前後端それぞ
れの衝撃波背後において，大気乱流効果による波形歪が大きく発
生していることが分かる．これは典型的な大気乱流効果による
波形歪であり，ちょうど 750[m] 及び 650[m] の結果 (Fig.13(a)

及び (b)) でそれぞれ peaky 及び rounded となっていることが
分かる．次に，SPnoise for Sonic Boom を用いて大気乱流効
果を付加した解析結果と比較すると，波形歪の様子が極めてよ
く一致することが分かる．
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peaky或いは roundedとなる波形は，必ず後端も同様に peaky

或いは roundedになるということが定性的に確認できる．これ
は，両衝撃波がいずれも同等の強度を持つこと，そして大気乱流
の速度スケールが音響の伝播速度より十分に小さいため，両衝
撃波が同じように大気乱流効果を受けることが主な要因である．
このように，前後の衝撃波の変形が同じ傾向を持つ性質を，本稿
では波面の同調と称することとする．波面の同調は，先行研究
における観測結果 6) でも確認されている．
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今回の結果をそれらと比較することにより，SPnoise for Sonic

Boomの妥当性を示す．立ち上がり時間は最大振幅 Δpmax に対
して 0.05Δpmax から 0.95Δpmax まで変化するのに要する時間
と定義する．また，波形の到達時刻は，0.5Δpmax を記録する際
の時刻と定義し，Xnoise の結果 (Fig.12 中の赤の垂線)，すな
わち大気乱流効果が無い場合の到達時刻をゼロとして整理した
結果である．各図の右上にある数値は，地表面からの観測位置
を表す．Table 1にも示したように，大気乱流効果は地表面から
3,500[m]より下方への伝播でのみ考慮している．
まず立ち上がり時間について考えると，その分布は右に歪んで
いることが分かる．これは，大気乱流効果によって立ち上がり時
間が長くなる傾向が強いことを意味しており，他の飛行試験で

得られた観測結果とも整合している 30, 31)．立ち上がり時間は
一般に roundedな波形ほど長い傾向があることは，その定義か
ら明らかであるから，大気乱流効果により peakyな波形よりも
rounded な波形が発生しやすいと考えることもできる．このよ
うな傾向もまた，実際の観測結果において確認されている 32, 5)．
一方，到達時刻については概ね正規分布となっており，伝播距
離の増大に従って次第にばらつきは増大し，且つその平均は大
気乱流なしの結果に対してやや左寄りになる．これは，大気乱
流効果によって波面の到達が早まる傾向にあることを意味して
おり，このような傾向もまた先行研究のものとよく一致する 8)．
上記のような傾向の理由は次のように説明できる．大気乱流効
果による波面の歪は，大気乱流による速度変動の波面進行方向
成分の正負によって全く異なる様相を呈する．すなわち，3.1節
にて述べたように，速度変動が波面の進行方向と同じ或いは逆
の場合，波面は局所的に進む或いは遅れるため，波形はそれぞれ
rounded或いは peakyなものになる．一方で，peakyな部分は
非線形効果により局所的に音速が増大し，急速に遅れを取り戻
すように前進することになる．従って，大気乱流効果を受けた
波形は，その効果を受けない場合に対して全体として進む傾向
にあると考えられる．
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Figure 12. Histograms of rise time and arrival time for N wave observed

at glide phase

以上の解析によって得られた波形のうち，観測結果と類似する
ものを Fig.13にまとめた．同図には，Xnoiseにより得られた，
大気乱流効果を受けない波形についても合わせて示してある．
まずXnoiseの結果と観測波形とを比べると，特に前後端それぞ
れの衝撃波背後において，大気乱流効果による波形歪が大きく発
生していることが分かる．これは典型的な大気乱流効果による
波形歪であり，ちょうど 750[m] 及び 650[m] の結果 (Fig.13(a)

及び (b)) でそれぞれ peaky 及び rounded となっていることが
分かる．次に，SPnoise for Sonic Boom を用いて大気乱流効
果を付加した解析結果と比較すると，波形歪の様子が極めてよ
く一致することが分かる．
以上の結果から，本稿で導入した解析手法は，典型的な大気乱
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流効果を再現できるということが分かった．
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Figure 13. Comparison between measured and predicted waveforms, (a)

at 750[m] and (b) at 650[m]

4.3 計測フェーズ (低ブーム波形)

次に，低ブーム波形である計測フェーズの波形について，大
気乱流効果を摸擬した解析を実施した結果を述べる．本節は，
D-SEND#2飛行試験において観測された結果が，大気乱流効果
を受けた低ブーム波形であったことを示すことを第一の目的と
するが，低ブーム波形に関する大気乱流効果の影響についても
合わせて議論する．
Fig.14 は，地上からの高度 650[m] まで伝播した状態を摸擬

した解析結果の一例である．Fig.10に示した N 波の場合と同様
に，スパン方向に先頭波面が波うち，それに伴って波形が歪む様
子が確認できる．平面図及び代表的なスパン位置における波形
を Fig.15に示したが，この図の傾向もN 波の場合と定性的に同
様で，先頭波面が遅れる或いは進む場所に対応する波形はそれ
ぞれ peaky或いは roundedとなることが確認できる．また，N

波の場合と同様に，計測フェーズ波形についても波面の同調が定
性的に確認できるが，先端衝撃波の先鋭化は後端衝撃波のもの
に比べて小さいことが分かる．これは，peaky な波形が生成さ
れるメカニズムに由来するものである．すなわち，focusによっ
て発生する peaky な波形の振幅は，一般に focus する前の波形
の勾配に関連することが知られている 33)．従って，N 波や計測
フェーズ波形の後端衝撃波のような不連続的な衝撃波の場合，そ
れが focusした際に発生する peakは高くなる傾向にあり，一方
で計測フェーズ波形の先端衝撃波のように，なだらかな立ち上
がりを持つ波形については，focusによって発生する peakの振
幅は小さくなる．一般に，低ブーム波形と呼ばれる波形の多く
が，立ち上がり部分がなだらかになるように設計されており，上
記の考察から，そのような波形が大気乱流効果に対して感度の
鈍い，すなわち大気乱流効果による振幅変化の小さいものにな

ると考えられる．

Figure 14. Spanwise variation of low-boom waveform observed at mea-

surement phase

(a)

(b)

Figure 15. (a)Spanwise variation of acoustic field near wavefront (b)

corresponding waveforms for representative spanwise position

Fig.16 は，計測フェーズの波形に対して評価した立ち上がり
時間及び波形の到達時刻のヒストグラムである．Fig.16 の各
図中には，赤及び青のヒストグラムが描かれているが，前者が
計測フェーズの低ブーム波形，後者が断面積的に等価で N 波
を作り出す物体として D-SEND#1 飛行試験の NWM(N wave

model)21) を計測フェーズと同条件で解析した結果である．両者
を同列に比較するために，同じ大気乱流条件の下で解析を実施
している点に注意しておく．
立ち上がり時間についていえば，低ブーム波形の場合 N 波と

同様に右に歪む形の分布を持つことが分かる．しかし，全体的
に NWMの分布と比較して大きく右に分布の中心がある．これ
はすなわち，全体として立ち上がり時間が N 波よりもずっと長
くなる傾向にあることを意味する．実際，NWM が作り出した
波形のうち，大気乱流効果によって立ち上がり時間が長くなっ
たとしても，低ブーム波形のそれに匹敵するほど長くなること
は殆どありえないことが分かる．一方，赤のヒストグラムで示し
た結果を見ると，低ブーム波形の場合大気乱流効果を受けると
立ち上がり時間が短くなる場合もあるということが分かる．そ
の具体例として，立ち上がり時間Δτ が長いものと短いもの，そ
して大気乱流効果を受けないものの 3 種類について，立ち上が
り時間の様子をまとめたものを Fig.17に示す．同図にもあるよ

流効果を再現できるということが分かった．
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Figure 13. Comparison between measured and predicted waveforms, (a)

at 750[m] and (b) at 650[m]
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がりを持つ波形については，focusによって発生する peakの振
幅は小さくなる．一般に，低ブーム波形と呼ばれる波形の多く
が，立ち上がり部分がなだらかになるように設計されており，上
記の考察から，そのような波形が大気乱流効果に対して感度の
鈍い，すなわち大気乱流効果による振幅変化の小さいものにな

ると考えられる．

Figure 14. Spanwise variation of low-boom waveform observed at mea-

surement phase

(a)

(b)

Figure 15. (a)Spanwise variation of acoustic field near wavefront (b)

corresponding waveforms for representative spanwise position

Fig.16 は，計測フェーズの波形に対して評価した立ち上がり
時間及び波形の到達時刻のヒストグラムである．Fig.16 の各
図中には，赤及び青のヒストグラムが描かれているが，前者が
計測フェーズの低ブーム波形，後者が断面積的に等価で N 波
を作り出す物体として D-SEND#1 飛行試験の NWM(N wave

model)21) を計測フェーズと同条件で解析した結果である．両者
を同列に比較するために，同じ大気乱流条件の下で解析を実施
している点に注意しておく．
立ち上がり時間についていえば，低ブーム波形の場合 N 波と

同様に右に歪む形の分布を持つことが分かる．しかし，全体的
に NWMの分布と比較して大きく右に分布の中心がある．これ
はすなわち，全体として立ち上がり時間が N 波よりもずっと長
くなる傾向にあることを意味する．実際，NWM が作り出した
波形のうち，大気乱流効果によって立ち上がり時間が長くなっ
たとしても，低ブーム波形のそれに匹敵するほど長くなること
は殆どありえないことが分かる．一方，赤のヒストグラムで示し
た結果を見ると，低ブーム波形の場合大気乱流効果を受けると
立ち上がり時間が短くなる場合もあるということが分かる．そ
の具体例として，立ち上がり時間Δτ が長いものと短いもの，そ
して大気乱流効果を受けないものの 3 種類について，立ち上が
り時間の様子をまとめたものを Fig.17に示す．同図にもあるよ

流効果を再現できるということが分かった．
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at 750[m] and (b) at 650[m]
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うに，D-SEND#2 供試体の作り出す低ブーム波形は，先頭波
面が主に 2 つのこ̇ぶ̇から成り立っており，そのうち後者のこ̇ぶ̇
が最大ピーク圧に対応する．従って，0.95Δpmax に達する時刻
は 2つめのこ̇ぶ̇で観測され，その結果立ち上がり時間は N 波等
に比べて長くなる．一方，大気乱流効果によってこれらの 2 つ
のこ̇ぶ̇について，その大小関係が変化することがありうる．実
際，Fig.17 中で緑で示した波形について考えると，先頭のこ̇ぶ̇
が後者と同等のピーク圧に達し，その結果，立ち上がり時間が極
端に短くなりうる．仮に，上記のような理由から立ち上がり時
間が短くなってしまったとしても，同じ条件下で低ブーム化を
施さない場合に発生する N 波は，更に短い立ち上がり時間であ
ることを考えると，低ブーム波形が大気乱流効果に対してより
安全側であるといえる．
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Figure 16. Histogram of rise time and arrival time for (red) low-boom

waveform observed in measurement phase and (blue) N wave with NWM

from D-SEND#1 flight test

立ち上がり時間による評価は，比較的穏やかな大気乱流中の
N 波などには有効であると考えられるが，今回対象としている
ような低ブーム波形については，その定義を再考する，もしくは
他の指標で評価することが有効であると考えられる．
到達時刻については，滑空フェーズにおける結果と同様に，平
均がやや左に移動した正規分布となっており，同条件で解析し
た NWMの結果ともほとんど違いは見られない．但し，これら
の結果はそれぞれ，大気乱流効果を受けずに伝播した波形の到
達時刻を基準としている点に注意が必要である．すなわち，今
回の解析結果について言えば，大気乱流効果を受けない場合を
基準として考える限り，到達時刻のばらつきは波形の種類に依
存しない．
上記解析により得られた波形のうち，観測結果と類似するもの
を Fig.18にまとめた．先にも述べたように，Xnoiseによる大
気乱流効果無しの波形では，観測結果を十分に説明できなかっ
たが，本解析によって得られた波形は極めて良い一致を示して
いることが分かる．この結果は，Fig.13 と同じ乱数，すなわち
同じ大気乱流状態の下で得られた点に注意されたい．実際，滑
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Figure 17. Rise time for different types of realized waveform due to

atmospheric turbulence; red and green curves correspond respectively to

the waveform with long and short rise time and black one is the waveform

without turbulence

空フェーズと計測フェーズとの間には 3 秒程度の時間差しかな
く 14)，両フェーズの波形はいずれも同じ大気乱流の状態にさら
されていたと考えられる．このことから，同一の大気乱流条件
の下で得られた解析結果が，観測結果とよく一致したという事
実は，試験条件の観点からも一貫していると言える．

5 まとめ
本稿は，D-SEND#2飛行試験で観測された低ブーム波形にお

ける大気乱流効果の影響を，数値解析を通して議論した．大気
乱流効果は，地表付近に存在する大気の擾乱成分が音響波の伝
播中に影響を及ぼし，波形が局所的に変形する効果であること
が知られており，著者らはこれまでにこの効果の数値解析によ
る予測ツール SPnoise for Sonic Boomを整備した．
本稿ではまず，D-SEND#2飛行試験にて観測された波形のう

ち，非設計条件時に発生した N 波について，統計的議論が可能
となる回数の解析を実施し，その性質が実験や数値解析等の先行
研究と一致することを示した．また，本解析により得られた波形
は，典型的なソニックブームにおける大気乱流効果と一致する
ことを示し，更に，観測結果と酷似する波形が得られることを確
認した．このことから，本ツールはソニックブームにおける大気
乱流効果を再現できるものとして妥当性を示したものといえる．
次に，目標波形であった低ブーム波形について，同ツールで解
析を実施し，得られる波形の性質について議論した．低ブーム
波形の場合，N 波の場合と同様に peakyまたは roundedになる
という効果が確認でき，観測波形は後者に分類されるものであ
ることが分かった．また，事前の予測と大きく異なる形状を呈
した観測波形について，それが大気乱流効果によって説明でき
ることを示すことができた．
更に，低ブーム波形に与える大気乱流の影響を検討し，低ブー
ム波形が N 波に比べて大気乱流効果を受けにくいこと，そして

うに，D-SEND#2 供試体の作り出す低ブーム波形は，先頭波
面が主に 2 つのこ̇ぶ̇から成り立っており，そのうち後者のこ̇ぶ̇
が最大ピーク圧に対応する．従って，0.95Δpmax に達する時刻
は 2つめのこ̇ぶ̇で観測され，その結果立ち上がり時間は N 波等
に比べて長くなる．一方，大気乱流効果によってこれらの 2 つ
のこ̇ぶ̇について，その大小関係が変化することがありうる．実
際，Fig.17 中で緑で示した波形について考えると，先頭のこ̇ぶ̇
が後者と同等のピーク圧に達し，その結果，立ち上がり時間が極
端に短くなりうる．仮に，上記のような理由から立ち上がり時
間が短くなってしまったとしても，同じ条件下で低ブーム化を
施さない場合に発生する N 波は，更に短い立ち上がり時間であ
ることを考えると，低ブーム波形が大気乱流効果に対してより
安全側であるといえる．
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Figure 16. Histogram of rise time and arrival time for (red) low-boom

waveform observed in measurement phase and (blue) N wave with NWM

from D-SEND#1 flight test
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Figure 17. Rise time for different types of realized waveform due to

atmospheric turbulence; red and green curves correspond respectively to

the waveform with long and short rise time and black one is the waveform

without turbulence
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ム波形が N 波に比べて大気乱流効果を受けにくいこと，そして

うに，D-SEND#2 供試体の作り出す低ブーム波形は，先頭波
面が主に 2 つのこ̇ぶ̇から成り立っており，そのうち後者のこ̇ぶ̇
が最大ピーク圧に対応する．従って，0.95Δpmax に達する時刻
は 2つめのこ̇ぶ̇で観測され，その結果立ち上がり時間は N 波等
に比べて長くなる．一方，大気乱流効果によってこれらの 2 つ
のこ̇ぶ̇について，その大小関係が変化することがありうる．実
際，Fig.17 中で緑で示した波形について考えると，先頭のこ̇ぶ̇
が後者と同等のピーク圧に達し，その結果，立ち上がり時間が極
端に短くなりうる．仮に，上記のような理由から立ち上がり時
間が短くなってしまったとしても，同じ条件下で低ブーム化を
施さない場合に発生する N 波は，更に短い立ち上がり時間であ
ることを考えると，低ブーム波形が大気乱流効果に対してより
安全側であるといえる．
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Figure 16. Histogram of rise time and arrival time for (red) low-boom

waveform observed in measurement phase and (blue) N wave with NWM

from D-SEND#1 flight test

立ち上がり時間による評価は，比較的穏やかな大気乱流中の
N 波などには有効であると考えられるが，今回対象としている
ような低ブーム波形については，その定義を再考する，もしくは
他の指標で評価することが有効であると考えられる．
到達時刻については，滑空フェーズにおける結果と同様に，平
均がやや左に移動した正規分布となっており，同条件で解析し
た NWMの結果ともほとんど違いは見られない．但し，これら
の結果はそれぞれ，大気乱流効果を受けずに伝播した波形の到
達時刻を基準としている点に注意が必要である．すなわち，今
回の解析結果について言えば，大気乱流効果を受けない場合を
基準として考える限り，到達時刻のばらつきは波形の種類に依
存しない．
上記解析により得られた波形のうち，観測結果と類似するもの
を Fig.18にまとめた．先にも述べたように，Xnoiseによる大
気乱流効果無しの波形では，観測結果を十分に説明できなかっ
たが，本解析によって得られた波形は極めて良い一致を示して
いることが分かる．この結果は，Fig.13 と同じ乱数，すなわち
同じ大気乱流状態の下で得られた点に注意されたい．実際，滑
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Figure 17. Rise time for different types of realized waveform due to

atmospheric turbulence; red and green curves correspond respectively to

the waveform with long and short rise time and black one is the waveform

without turbulence

空フェーズと計測フェーズとの間には 3 秒程度の時間差しかな
く 14)，両フェーズの波形はいずれも同じ大気乱流の状態にさら
されていたと考えられる．このことから，同一の大気乱流条件
の下で得られた解析結果が，観測結果とよく一致したという事
実は，試験条件の観点からも一貫していると言える．

5 まとめ
本稿は，D-SEND#2飛行試験で観測された低ブーム波形にお

ける大気乱流効果の影響を，数値解析を通して議論した．大気
乱流効果は，地表付近に存在する大気の擾乱成分が音響波の伝
播中に影響を及ぼし，波形が局所的に変形する効果であること
が知られており，著者らはこれまでにこの効果の数値解析によ
る予測ツール SPnoise for Sonic Boomを整備した．
本稿ではまず，D-SEND#2飛行試験にて観測された波形のう

ち，非設計条件時に発生した N 波について，統計的議論が可能
となる回数の解析を実施し，その性質が実験や数値解析等の先行
研究と一致することを示した．また，本解析により得られた波形
は，典型的なソニックブームにおける大気乱流効果と一致する
ことを示し，更に，観測結果と酷似する波形が得られることを確
認した．このことから，本ツールはソニックブームにおける大気
乱流効果を再現できるものとして妥当性を示したものといえる．
次に，目標波形であった低ブーム波形について，同ツールで解
析を実施し，得られる波形の性質について議論した．低ブーム
波形の場合，N 波の場合と同様に peakyまたは roundedになる
という効果が確認でき，観測波形は後者に分類されるものであ
ることが分かった．また，事前の予測と大きく異なる形状を呈
した観測波形について，それが大気乱流効果によって説明でき
ることを示すことができた．
更に，低ブーム波形に与える大気乱流の影響を検討し，低ブー
ム波形が N 波に比べて大気乱流効果を受けにくいこと，そして
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Figure 18. Comparison between measured and predicted waveforms, (a)

at 750[m] and (b) at 650[m]

その本質がなだらかな立ち上がりにあることが分かった．これ
は，大気乱流という不確定要素に対して堅牢な波形という観点
から明確な指針を与えるものであり，低ソニックブーム設計に
おいても有用な知見になると考えられる．
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Figure 18. Comparison between measured and predicted waveforms, (a)

at 750[m] and (b) at 650[m]
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小型超音速旅客機の後端低ブーム設計と風洞試験による検証 
上野篤史，野口正芳，牧野好和 

宇宙航空研究開発機構 

 

Aft-Boom Shaping for Small Supersonic Transport and 
Validation by Wind Tunnel Test 

 
by 

Atsushi Ueno, Masayoshi Noguchi, and Yoshikazu Makino 
 

ABSTRACT 
The aft-boom shaping for a small supersonic transport is performed and is validated by the wind tunnel test. First, the parametric study of 
horizontal stabilizer shape using the low-fidelity design tool is conducted in order to fragment the aft boom into two shock waves. Though 
the nacelle is not modeled in this design, the negative effect of nacelle pressure waves on the aft-boom is considered, and pressure waves 
caused by the horizontal stabilizer is strengthened to realize the fragmentation. Results show the importance of inverse camber and 
extended root chord length in order to realize both low-drag and low-boom. Then, wind tunnel test and high-fidelity CFD (FaSTAR) 
analysis for the designed shape without nacelle are performed. Near-field pressure signatures obtained by wind tunnel test and FaSTAR 
analysis agree well. Finally, FaSTAR analysis is performed for the designed shape with nacelle and shows that the aft-boom is successfully 
fragmented into two shock waves even though the coalescence of these two shock waves is advanced by the nacelle expansion wave. 
 
 
 
１．はじめに 
環境適合性に優れた次世代超音速旅客機の実現に向けて，

ソニックブームの最小化は重要な課題の１つである．これ

までにアメリカ航空宇宙局（NASA）がノーズ形状設計に

Seebass, Geroge, Darden らによる低ブーム設計理論 1)を適用

し，先端ブームの低減が可能であることを飛行実証した 2)．

後端ブームは主翼，ナセル，水平・垂直尾翼で発生する圧

力波が複雑に干渉し，先端ブームよりも低減が困難と考え

られる．宇宙航空研究開発機構（JAXA）は推進系非搭載

のグライダー形状について，後胴に揚力面を設けること，

また，水平尾翼に逆キャンバを与えることで後端低ブーム

化が可能であることを飛行実証した 3, 4)．次のステップと

して推進系の影響を考慮した後端低ブーム設計が挙げられ

る．推進系の影響としてはエンジン排気の影響とナセルが

発生する圧力波の影響に分けられ，ここでは後者を対象と

する．後端低ブーム設計に対しては上述の JAXA コンセプ

トのほか，水平尾翼が発生する圧力波の制御が有効である
5, 6)．また，胴体後部形状をステージ化することで後端低ブ

ーム化が可能であることが示されている 7)．ここでは縦ト

リム抵抗低減と後端低ブーム性に重要な水平尾翼を対象と

した後端低ブーム設計を行い，これを風洞試験により検証

する． 
本研究で対象とする機体は JAXA の小型超音速旅客機で

あり，全長が 53 m で最大 50 人の乗客数を想定している．

図１に示すように水平尾翼はエンジン排気干渉を避けるた

めに T 尾翼形態となっている．本研究ではまず低忠実度解

析ツールを用いて水平尾翼形状に対するパラメトリックス

タディを行い，最も低抵抗・低ブームに寄与するパラメー

タを抽出して水平尾翼形状を決定した後に，主翼 Warp を

最適設計することで後端ブーム圧力上昇の 2 段化を実現す

る（第 2 章）．つぎに，設計された形状に対して風洞試験

と高忠実度数値解析を実施し，後端 2 段化設計の検証を行

う（第 3 章）．最後に結論をまとめる（第 4 章）． 
 

 
図１．JAXA 小型超音速旅客機概念図 

２．水平尾翼を利用した後端ブーム 2 段化設計 
ここでは CAPAS による低忠実度解析ツールを用いた水

平尾翼設計と主翼 Warp 最適設計について述べる．CAPAS
とは，市販 CAD ソフトウェア CATIA V5 のマクロ機能を

利用して自動的に形状定義を行うとともに，市販パネル法

解析ツール PANAIR（A502）8)用のパネル作成も自動で行

う解析ツールであり，パネル法で得られる近傍場圧力波形

に JAXA で開発したソニックブーム推算手法 9)と組み合わ

せることでソニックブーム推算が可能である．CAPAS は低

忠実度解析を用いることから計算リソースと計算時間が少

なくて済み，また解析過程が自動化されていることから最

適化ツールにも組み込み易くなっている反面，低忠実度解

析ベースであるため設計結果を高忠実度解析で検証する必

要がある上，現状では超音速機用エンジンナセルを考慮す

ることができず，形状忠実度の点においても高忠実度解析

とのギャップが生じやすい欠点も有する．実際に JAXA で

はこれまでにも小型超音速旅客機の低ブーム設計を

CAPAS ベースで実施してきたが，CAPAS 設計時点ではよ

く低ブーム化されている機体でもエンジンナセルを付けた

高忠実度解析では低ブーム性が損なわれているケースがあ

った． 
今回 CAPAS 設計の初期形状とした形状は，図２上部に

示す「第 3.2 次」形状であり，この形状は高忠実度解析結

果で後端ソニックブーム波形が N 型波形に近く低ブーム性

が失われていることが問題となっていた．そこで本研究で

はまず水平尾翼の設計により後端低ブーム化を図ることと

し CAPAS 設計を実施した．（なお図中に示している通り

主翼前縁延長部拡大の設計変更も実施しているが，こちら

は主として先端低ブーム特性改善のためである．）CAPAS
による水平尾翼設計に際しては，設計後にエンジンナセル

を取り付けて高忠実度解析する（次章参照）際に，極力後

端低ブーム特性が失われない様にロバストな後端低ブーム

波形（具体的には主翼＋ナセルの後縁衝撃波と水平尾翼に

よる衝撃波の 2 段の圧力上昇の距離を確保することにより

N 型波形に統合しにくい波形）を目指して検討を実施した． 
CAPAS 設計では，まず水平尾翼のパラメトリックスタデ

ィを実施して水平尾翼形状を定義した．パラメトリック設

計では，各形状パラメータの感度を見ることが目的である

ため，トリム条件は課すことなく設計揚力条件のみ合わせ

てソニックブーム波形の変化と抵抗の増減，風圧中心位置
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の変化を確認した．水平尾翼の形状パラメータとしては，

①翼厚比，②キャンバ，③舵角，④前縁後退角，⑤翼根コ

ード長の 5 つを選択した．パラメトリックスタディの結果，

①翼厚比については翼厚を増加すると水平尾翼の圧力波が

強くなり後端低ブーム性は確保し易くなる一方，造波抵抗

が増加するトレードオフ関係が確認された．また風圧中心

の移動はほとんど見られなかった．②キャンバについては

逆キャンバを付けることにより，下面方向には翼厚比を増

したのと同じ効果となり後端低ブーム性が改善した．また

逆キャンバにより下向き揚力が発生することから頭上げが

強まり風圧中心が前方に移動するとともに抵抗も増加する

傾向が見られた．③舵角についてはプラス方向（後縁下げ

方向）に舵角を増やすと機体下方に強い圧力波を出すため

逆キャンバ同様に後端低ブーム性が改善した．一方逆キャ

ンバと異なり上向き揚力を発生することから頭下げが強ま

り風圧中心が後方に移動するとともに抵抗も増加する傾向

が見られた．④前縁後退角を浅くすると翼厚比増加効果と

同じ傾向（後端低ブーム性改善，抵抗増加，風圧中心不

変）が見られた．⑤翼根コード長についてはコード長を増

加することにより同じ翼厚比でも実寸としての翼厚が増加

するため翼厚比増加と同じ後端低ブーム性改善効果が見ら

れる一方，翼厚比自体は変わらないため造波抵抗の増加は

さほど見られなかった．また風圧中心の移動量もわずかで

あった．以上のパラメトリックスタディ結果から，トリム

特性と抵抗に影響が少なく後端低ブーム性を改善できるパ

ラメータとして②逆キャンバと⑤翼根コード長増加を選択

して図２下図に示す水平尾翼平面形を設定した． 
上述の通り設定された水平尾翼に対して，主翼 Warp

（捻りとキャンバ分布）設計の最適化を実施した．最適化

の目的関数としては設計揚力条件での抵抗とソニックブー

ム強度を選び，トリム条件としては風圧中心を固定する様

に水平尾翼舵角を設定した．結果として得られた翼胴尾翼

形状を CAPAS 形状として高忠実度解析に提供した． 
 

 
図２．水平尾翼最適設計結果 

 
３．後端ブーム 2 段化設計の検証 
風洞試験と高忠実度解析ツールにより後端 2 段化設計の

検証を行う．ここでは以下の 3 形状が対象となる．1 つ目

は第 2 章で CAPAS により設計された形状であり，CAPAS
形状と呼ぶ．これに対して低ブーム性に及ぼす影響が小さ

いと考えられる中胴部にエリアルール設計を適用した形状

が 2 つ目の形状である．ここでは客席配置を考慮しつつ全

機の最大等価断面積を低減するように胴体の等価断面積を

低減することで低抵抗化が図られている．本形状を用いて

風洞試験が行われていることから，これを風試形状と呼ぶ．

風試形状にナセルを統合したものが 3 つ目の形状であり，

これを PAI（Propulsion Airframe Integration）形状と呼ぶ．

PAI 形状ではナセルによる等価断面積の増加を相殺するよ

うに風試形状の胴体等価断面積を減少させている．また，

ナセルの統合位置は文献 10)を基に設定している．具体的

には，ナセルを後部胴体側面に統合してインテークで発生

する衝撃波を主翼上面の後縁近傍に作用させ，機体下方へ

の伝播を妨げることで低ブーム性を確保しつつ，後縁近傍

の圧力上昇により低抵抗性との両立を図った統合位置であ

る（図３）． 

 
図３．PAI 形状 

 
風試形状には前述のようにナセルが統合されていない．

風洞試験では実機の 0.8%スケールの模型が使用さる．この

場合，ナセルの厚みが 1 mm 程度となり製作が困難となる．

仮に製作が容易となるようにナセル外側形状を維持しつつ

内側に厚みを増した場合，インテーク断面積が小さくなり，

インテークの不始動，もしくは，スピレージ流量増加の影

響により流れ場が実際とは異なるものになる．このため風

洞試験ではナセルが統合されない形状に対して近傍場波形

の検証を行うとともに，高忠実度解析ツールによる近傍場

解析の検証を合わせて行う．これにより検証された高忠実

度解析ツールにより PAI 形状の低ブーム性が示される． 
 
３．１高忠実度解析ツールによる近傍場解析 
 ここでは FaSTAR11)を利用した近傍場解析について示す．

解析では移流項に SLAU スキームを適用し，LU-SGS 法に

よる陰的時間積分を用いている．計算格子は商用ソフトウ

ェアである Pointwise で作成したもの（PW 格子）と

HexaGrid12)で作成したもの（HG 格子）に分けられる．PW
格子は風洞試験との対比で用いられるものであり，風試形

状と風洞試験での模型支持部が模擬される．また，風洞試

験では風洞壁面での圧力波の反射の影響を受けないよう，

近傍場波形は機体から胴体長（L）の 0.7 倍から 1.0 倍離れ

た位置で取得されるため，これを包含するように格子が作

成される．具体的には，機体の表面には境界層を捉えるた

めに 30 層のレイヤーが設定される．1 層目の高さは 5×10-6 

L である．その外側では 4 面体の非構造格子が作成される．

さらに外側の領域では 6 面体の構造格子となる．構造格子

部では機体からの位置を H とすると，H/L=1.2 まで密な格

子となっている．また，構造格子部では格子を傾けること

で衝撃波面と格子を極力直交させ，数値解析上の鈍りを抑

制している．これにより風洞試験に対応した計算領域の確

保とセル数（約 5 千万）の抑制を両立している（図４）．

一方，本格子作成は手作業に大きく依存しており，繰り返

し計算が必要な低ブーム設計（特にナセルを統合した複雑

形状を対象とする場合）には不向きである．このため，

PAI 形状の数値解析による低ブーム性の検証では六面体自

動格子生成ツールである HexaGrid を用いる．HexaGrid で

は機体をピッチ角方向にマッハ角だけ傾けることで機体直

下方向のみ衝撃波面と格子を直交させることができる 9)．

しかし，機体直下以外ではこの直交性を確保できない．こ

こでは衝撃波面との直交性は考慮せず，格子密度を大きく

することで数値的な鈍りを抑制することとした．具体的に

は，H/L=0.31 まで密な格子を作成しており，セル数は約 5
千万である（図５）．なお，HG 格子による解析では実機

条件を想定しており，近傍場波形に及ぼす粘性の影響は小

さいと考えて Euler 解析を行う．このため，機体表面第 1
層の高さは PW 格子よりも荒い 1×10-4 Lとした．このよう

に，低ブーム設計用の HG 格子では計算領域が狭いため直

接的に風洞試験結果と対比することができない．このため，
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まず PW 格子を用いて FaSTAR 解析を風洞試験により検証

する．その後，PW 格子と HG 格子で同じ位置（H/L=0.3）
の近傍場波形を比較することで HexaGrid と FaSTAR の組み

合わせによる近傍場解析を検証する． 
 

1.04L
520points

200points

4面体セル領域

6面体セル領域

6面体セル領域

4面体セル領域

 
図４．Pointwise による計算格子 

 

 
図５．HexaGrid による計算格子 

 
３．２風洞試験による近傍場解析の検証 
風洞試験は JAXA の 1m×1m 超音速風洞で実施した．マ

ッハ数は 1.6，単位レイノルズ数は 25.5×106 [1/m]である．

風洞試験模型は実機の 0.8%スケールで，全長が 424 mm で

ある．本模型は図４の計算格子で示したように中胴部にお

いて上方支持される（図６）．計測項目は風洞下壁に設置

した静圧レールによる近傍場圧力波形計測である．静圧レ

ールは幅 20 mm で長さが 450 mm あり，その上面には 4 
mm 間隔の静圧孔が 111 点設けられている（計測範囲 440 
mm）．静圧レールの高さは離散的に 5 段階に調整可能で

あるが，今回の試験では 22 mm を選択した． 
 

 
図６．上方支持された風洞試験模型 

風洞試験で得られた近傍場波形（H/L=1.0 における機体

直下）を図７に示す．ここで p は静圧，p∞は一様流静圧で

ある．図７には PW 格子を用いた FaSTAR 解析結果を合わ

せて示している．ここでは図４で示した格子に加え，図４

と同じ設定で作成された模型支持部を模擬しない格子も利

用している．FaSTAR 解析は風試一様流条件に合わせた層

流解析である．風洞試験で得られる圧力波形は静圧レール

での反射の影響が含まれるため，ここではその反射係数が

1.9 であると仮定して FaSTAR 解析で得られる圧力波形を補

正している．FaSTAR 解析によると，模型支持部の影響は

x=300 mm 付近と x=400 mm より後方で現れることがわかる．

x=300 mm では模型支持部有りの場合で圧力が低下してい

るが，これは模型支持部側面で発生する膨張波が主翼上面

で遮蔽されず機体下方に伝播するためと考えられる（図

８）．x=400 mm より後方では先頭が円錐状である模型支

持部で発生する衝撃波の影響により圧力が高まると考えら

れる（図８）．模型支持部を模擬した FaSTAR 解析結果は

風洞試験結果と良く一致しており，FaSTAR 解析による近

傍場解析が検証されたと考える． 
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図７．近傍場波形の比較（風洞試験と FaSTAR 解析） 

 

 
図８．対称面における圧力分布（FaSTAR 解析） 

 
つぎに，HexaGrid と FaSTAR の組み合わせによる近傍場

解析を検証する．図９は模型支持部を模擬しない風試形状

に対する FaSTAR 解析結果であり，H/L=0.3 における機体

直下の圧力波形が示されている．図中の PW 格子は図７で

示した結果と同じ解析であり，近傍場波形取得位置を

H/L=0.3 としている．一方，HG 格子を用いた解析では一様

流条件は PW 格子での解析と同じであるが，Euler 解析が行

われている．このような相違はあるものの，近傍場波形は

良く一致している．このため，風洞試験との直接的な対比

はできないものの，HexaGrid と FaSTAR の組み合わせによ

る近傍場解析が検証されたと考える． 
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図９．近傍場波形の比較（PW 格子と HG 格子） 

 
 
３．３高忠実度解析による後端低ブーム性の検証 
ここでは HexaGrid と FaSTAR の組み合わせによる近傍場

解析を行い，さらに地上ブーム波形を推算することで後端

低ブーム性の検証を行う．計算条件はマッハ数が 1.6，迎

角が 3.6 度，高度が 14.6 km である．なお，PAI 形状ではフ

ロースルーナセルとする．Euler 解析により得られる近傍場

波形を図１０に示す（H/L=0.3 における機体直下）． 
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図１０．近傍場波形の比較（CAPAS/風試/PAI 形状） 

 
風試形状は CAPAS 形状に対して中胴部の胴体等価断面積

を減少させたが，これは近傍場波形にはほとんど影響を与

えていない．一方，ナセルを統合した PAI 形状では近傍場

波形が大きく異なる．インテークで発生する衝撃波は主翼

上面でほぼ遮蔽されるため，機体直下の圧力波形に及ぼす

影響は小さい（図１１）．x=38 m から 44 m にかけて圧力

が CAPAS 形状より大きくなるのは主翼後縁衝撃波がナセ

ル下面で反射し，機体下方に伝播するためである（図１

２）．ナセル後方部ではエンジン後方部からノズル出口部

にかけて断面積が減少する形状となっており，この部位で

膨張波が発生する．このために x=44 m より後方では圧力

が低下する．この膨張波は水平尾翼に作用し水平尾翼前縁

で発生する衝撃波を弱める．ナセルが統合されない形状で

は水平尾翼前縁の衝撃波により x=55 m 付近で圧力が極大

となる．PAI 形状では弱められた水平尾翼前縁の衝撃波の

ため，極大値が小さくなる． 
つぎに，得られた近傍場波形を基に地上ブーム波形を推

算する．まず，H/L=0.3 の円筒面上で周方向 1 度刻みの圧

力波形を抽出し，MPnoise による multipole 解析 13)で周方向

の圧力伝播を考慮して圧力波形を修正する．修正された圧

力波形を用いて Xnoise による拡張 Burgers 方程式に基づく

遠方場伝播解析 14)を行い地上ブーム波形が得られる（図１

３）．ここでは地面での反射係数を 1.9 としている．

CAPAS 形状と風試形状では近傍場波形の顕著な差異が見ら

れず，これは地上ブーム波形でも同様である．ブーム強度

を Stevens Perceived Level Mark VII（PL）で評価した場合，

両形状ともに 96.0 dB である．後端ブーム 2 段化の鍵とな

るのは水平尾翼の圧力波である．近傍場波形で議論したよ

うに，水平尾翼前縁の衝撃波により圧力が極大となる．こ

の圧力波は地面への伝播の過程で前進し，機体最後端の圧

力回復で発生する衝撃波との統合が回避され，後端ブーム

2 段化が実現する．PAI 形状ではナセルが機体後方部に統

合されており，先端ブームはナセルが統合されない形状と

ほぼ同じ波形となる．後端ブームはナセルが統合されない

形状とは波形がやや異なるものの，2 段化が実現されてい

る．PL 値は 95.2 dB である．ナセルが後端ブームに及ぼす

影響は主としてナセル後方部の膨張波によるものである．

ナセルが統合されない形状では近傍場波形における x=48 m
から 55 m にかけての圧力上昇が機体最後端衝撃波との統

合を防いでいたが，PAI 形状ではこの部位の圧力がナセル

膨張波のために低下し，後端第 1 段目の伝播が遅れる．こ

の結果，後端第 2 段目との時間差が短くなる．このように

ナセルの統合は後端ブームの 2 段化をより困難なものとす

るが，第 2 章の CAPAS 設計ではこれを見越して頑強な（1
段目と 2 段目の時間差を大きくする）低ブーム設計を行っ

た結果，PAI 形状でも後端ブーム 2 段化が実現された．こ

の頑強な低ブーム設計のためにナセルが統合されない形状

の PL 値が PAI 形状よりも大きい結果となった． 
 

 
図１１．PAI 形状の機体表面圧力分布 

 
CAPAS形状

PAI形状 衝撃波の反射

ナセル膨張波

衝撃波の
強度低下

 
図１２．対称面における圧力分布（CAPAS/PAI 形状） 
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図１３．地上ブーム波形 

 
４．まとめ 
小型超音速旅客機を対象とした後端低ブーム設計とその

検証を行った．低忠実度解析ツールではナセルを模擬する

ことができないため，後端ブーム 2 段化設計ではこれを搭

載しないグライダー形状の水平尾翼を対象とした．ここで

はナセル統合による後端低ブーム性への悪影響，つまり，

ナセル後方部で発生する膨張波により負圧が強まる点を考

慮し，このような状況でも後端ブームが 2 段化されるよう

に，水平尾翼が発生する圧力波を強める設計を行った．こ

の結果，低抵抗化との両立のために逆キャンバを与えるこ

と，また，翼根コード長を増加することが重要であること

が示された．これを基に設計されたグライダー形状に対し

て風洞試験を実施した．ここでは風試形状に対する高忠実

度 CFD（FaSTAR）解析を合わせて実施しており，この結

果，風洞試験と FaSTAR 解析で得られる近傍場波形は良く

一致することがわかった．ここで検証された FaSTAR 解析

によりナセルを統合した形状に対する解析を行った結果，

低忠実度解析ツールでの頑強な後端低ブーム設計が有効で

あり，ナセルが発生する膨張波の悪影響にもかかわらず後

端ブームの 2 段化が実現されることを示した． 
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エンジンインテーク統合時における超音速最適翼型の平面形依存性に関する調査
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Investigation of Planform Dependency of Optimum Supersonic Airfoil  
with Integrated Engine Intake 

 
by 

Yuki KISHI, Shinya KITAZAKI, Atthaphon ARIYARIT, Yoshikazu MAKINO, Masahiro KANAZAKI 
 

ABSTRACT 
In this research, the supersonic wing design problem for SST with integrated engine intake and nacelle is discussed to obtain design knowledge 
of the supersonic airfoil in view of wing planform dependency in realistic configuration. Two planforms were considered — a quadruple 
tapered wing with a high sweep-back angle and a single tapered wing with a low sweep-back angle. To reduce the computational time, the 
design problems were solved by a multi-fidelity design method, which is the evolutionary computation based exploration using the hybrid 
surrogate models based on two different physical fidelity results. The hybrid surrogate model which was combined Kriging model with radial 
basis function (RBF) makes optimizations more efficiently than Kriging model. To evaluate the aerodynamic performance, the compressive 
Euler equation and the linearized compressive potential equation were employed as two different fidelity solvers. Through optimum designs, 
two kinds of design knowledge are obtained. Firstly, in airfoil design, the shape of the forward camber and twisted angle have the largest 
effect on drag reduction. In case of low sweep-back wing, an airfoil which has small positive camber and small twisted down angle has found 
to be optimum. On the other hands, In case of low sweep-back wing, an airfoil which has a negative camber at the leading edge or higher 
twisted down angle compared to low swept-back wing’s one has shown to be optimum. Secondly, the way of aerodynamic interference 
between wing, engine, and fuselage depends on planforms. 
 
１． 緒 言 

数値流体力学（Computational Fluid Dynamics：CFD）や風

洞実験に基づく近年の研究 1, 2, 3)において，翼前縁が超音速

前縁（Supersonic leading edge）になる超音速域では，後退

角が小さい翼の方が低抵抗となることが報告されている．

この結果は，速度に関する多点最適性を考えたとき，航続

距離などミッションによっては，従来から考えられていた

後退角の大きい平面形に限らず，さまざまな平面形が採用

されうることを示しており，それぞれに最適な翼型がある

と考えられる．したがって，翼型の影響まで考慮された平

面形の空力特性に関する知見が望まれる．こういった背景

に基づき，著者らによって後退角の大きいクランクドアロ

ー翼や，後退角の小さいテーパー翼のふたつの平面形につ

いて超音速巡航を想定した最適翼型設計が行われた 4, 5)．同

じ設計要求でも平面形が異なれば最適な翼型が異なること

や，具体的にはテーパー翼はクランクドアロー翼より前縁

キャンバーが小さい翼型が低抵抗になるということなどを

明らかにした．しかしながらエンジンインテークとの衝撃

波干渉などについては考慮されていない． 
そこで，本研究では従来の翼胴・尾翼形態に加えて，新

たにエンジンインテークとナセルの取付けを考慮して，ふ

たつの平面形（後退角の大きい 4 段テーパー翼と，後退角

の小さい単純テーパー翼）に対して翼型の最適空力設計を

行う．エンジンインテークとの衝撃波干渉を考慮すること

で，より実機の設計に役立つ設計知識の獲得を目指す． 
エンジンインテークと主翼との干渉を考えるためには空

間全体を解析する必要があるが，こういった手法は先行研

究 4, 5)で用いた機体表面のみの解析に比べて遥かに計算時

間がかかる．したがって本研究では，設計の効率化のた

め，High-Fidelity計算と Low-Fidelity計算を組み合わせるこ

とで設計コストの低減を図った Multi-Fidelity設計法 6, 7, 8)を

用いることとした． 
 
２． 最適設計手法 
２．１ 設計の概要 
本研究では第 1 図に示される Multi-Fidelity 設計法によっ

て最適設計を行う．まず，High-Fidelity 計算用の初期サン

プルと Low-Fidelity 計算用の補助サンプルをラテン超方格

法 9)によって取得する．High-Fidelity 計算には時間を要する

ことから初期サンプルの数は必要最低限，短時間で評価で

きる Low-Fidelity 計算を行う補助サンプルは十分な数だけ

それぞれ用意する．これらを各計算で評価した後，結果か

ら Hybrid 近似モデルを構築する．構築した近似モデルを利

用して，遺伝的アルゴリズムによる最適探索を行い，追加

サンプルを取得する．取得サンプルは High-Fidelity モデル

によって評価し，この結果を用いて，近似モデルの精度を

逐次的に上げていく．更新した近似モデルを用いて最適探

索を行い，さらに追加サンプルを取得する．この操作を解

が収束するまで反復する． 
 

２．２ サンプリング手法 
初期サンプルと補助サンプルの取得にあたっては実験計

画法のラテン超方格法 9)を用いる．ラテン超方格法では，

要因計画法より少ない実験回数で目的関数に影響を及ぼす

設計因子やその効果を定量化できる．目的関数が設計変数

の 2 次式で近似されると仮定すると，最低限必要なサンプ

ル数𝑆𝑆は，設計変数の数を𝑛𝑛として第 1 式のように表せる 10)． 

 𝑆𝑆 =
(𝑛𝑛 + 1)(𝑛𝑛 + 2)

2  (1) 

 
２．３ 近似モデルの構築 
遺伝的アルゴリズムは大解域の探索において有利である

が，各世代ひとつひとつの個体の評価値を支配方程式に基

づく数値計算で取得すれば，解が収束するまでの計算工数

の多さが問題となる．そこで本研究では解空間の把握に近

似手法を導入する．よって，限られたサンプル点から解空

間全体を補間できる近似モデルを構築し，新たな点での評

価値としてそのモデルの近似解を用いれば，効率的に最適

探索を行うことができる． 
 
２.３.１ Kriging モデル 

Kriging 法 11)は空間現象を連続空間確率場でモデル化し，

観測されたデータから任意の位置での確率場の値を予測す

るものである．設計空間の任意の点 𝒙𝒙 におけるKriging法の

近似解 �̂�𝑦(𝒙𝒙) は第 2 式で表される． 
 �̂�𝑦(𝒙𝒙) = 𝜇𝜇 + 𝒓𝒓(𝒙𝒙)𝑇𝑇𝑹𝑹−1(𝒇𝒇 − 𝟏𝟏𝜇𝜇) (2) 
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ここで𝜇𝜇は大域定数モデルで全サンプルの平均に相当し，

与えられたサンプルによって一意に定められる．𝒓𝒓(𝒙𝒙)は任

意の点 𝒙𝒙とサンプル点間の相関で表されたベクトル，𝑹𝑹は
サンプル点同士の相関で表される行列，𝒇𝒇はサンプルの評

価値で構成されるベクトルである．右辺第 2 項は 𝜇𝜇 からの

偏差を表す．また，右辺第 2 項の 1は単位行列を表す． 
 
２.３.２ Hybrid 近似モデル 

複雑な解空間を Krigingモデルで近似する際，大域定数モ

デル𝜇𝜇が定数であるため，局所的モデルを詳細に把握しな

いと解空間を再現し切れない．そこで Krigingモデルに放射

基底関数（Radial Based Function：RBF）12)の概念を組み込

んで Multi-Fidelity 設計用に拡張したものが Hybrid 近似モデ

ルである．設計空間の任意の点 𝒙𝒙における Kriging 法の近似

解 𝑦𝑦(𝒙𝒙) は第 3 式で表される． 
�̂�𝑦(𝒙𝒙) = 𝜇𝜇 + 𝑓𝑓RBF(𝒙𝒙) + 𝒓𝒓(𝒙𝒙)𝑇𝑇𝑹𝑹−1(𝒇𝒇 − 𝟏𝟏𝜇𝜇 − 𝟏𝟏𝑓𝑓RBF(𝒙𝒙)) (3) 

𝑓𝑓RBF(𝑥𝑥)は放射基底関数で，Low-Fidelity 計算のみ行われる

補助サンプルで構成され，第 4 式のように表される． 

 𝑓𝑓RBF(𝒙𝒙) =∑𝑤𝑤𝑖𝑖 ∙ 𝑒𝑒𝑥𝑥𝑒𝑒(−𝛽𝛽|𝒙𝒙 − 𝒙𝒙𝑖𝑖|)
𝑁𝑁

𝑖𝑖=1
 (4) 

𝑤𝑤𝑖𝑖は重み係数，𝛽𝛽は正の定数である． 
 
２．４ EI 値に基づく近似モデルの更新 

近似モデルには不確実さが残るため，最適さと不確実さ

の大きさを同時に示す Expected Improvement（EI）13)値探索

を行う．EI は現在得られている標本の最小値に対して，サ

ンプリングを行った場合に改善できる度合い，つまり標本

点が新しい最小値となり得る期待値を表している．この期

待値は Kriging法により予測の不確実さの大きさを考慮して

いるため，局所探索のみにならない． 
 
２．５ 遺伝的アルゴリズム 
本研究では EI 値の最大化問題を解くにあたって，遺伝的

アルゴリズム（GA : Genetic Algorithm）14)を用いることとし

た．GA は生物の環境適応進化からヒントを得た手法であ

る．遺伝的操作では，選択にパレートランキング方式 14)と

ルーレット方式 14)，交叉に Blended Crossover (BLX)-0.515)，

突然変異には一様突然変異（突然変異率は 0.1）14)を用いた． 
 
２．６ 設計結果の評価手法 
本研究では多変量解析手法である分散解析（Functional 

ANalysis Of Variance：ANOVA）とデータマイニング法のひ

とつである平行座標表示（Parallel Coordinate Plot：PCP）を

用いて設計結果の分析を行う．ANOVA は設計変数に対す

る変動を数値的に見ることで，目的関数に対する設計変数

の分散量をみることができる．分散量からは，設計変数の

傾向を得られるだけでなく，目的関数に対する設計変数の

寄与度を定量的に計算できる．本研究では，Kriging モデル

に基づく ANOVAを実施した． 
PCP では各設計変数や目的関数等の変量をその変動幅で規

格化し，すべての変量の軸を平行にならべ直線でつないで

可視化する．ANOVA では定性的な情報取得することを目

的としているが，PCP では着目するデータに関して定量的

な情報獲得を目的としている．PCP の作成にあたっては

ESTECO 社の modeFRONTIER®を使用した． 

 
第 1 図 Multi-Fidelity設計法のフロー 

 
３． 設計問題 
３．１ 設計・解析対象 
本研究では翼面積が同一としたふたつの平面形に対して

翼型設計を行い，最適翼型の平面形依存性を調査する．

ひとつは JAXA で検討されている静粛超音速機（Quiet 
Supersonic Transport：QSST）の高後退角な平面形（Case1）
を，もうひとつは米国 Aerion 社が開発中の超音速ビジネス

ジェット（Supersonic Business Jet：SSBJ）の平面形を参考

にした低後退角である単純テーパー翼（Case2）とする．

それぞれの平面形を第 2 図に示す． 
 
３.１.１ 翼型定義手法 

翼型定義手法には，超音速機の翼型設計に適用された実

績があり，かつ進化的計算やデータマイニングとも親和性

の高い修正 PARSEC（PARAMetric SECtion）法 17)を用いる．

修正 PARSEC 法では翼型を翼厚分布とキャンバーに分けて

定義する．このことにより，前縁半径の中心がキャンバー

上に設定でき，スーパークリティカル翼型だけでなく薄い

翼型や前縁キャンバーの大きい翼型も表現できる．厚翼分

布は前縁半径，最大翼厚位置での𝑥𝑥，𝑧𝑧座標，及び曲率，後

縁角から PARSEC 法によって定義される対称翼を用い，キ

ャンバーは𝑥𝑥の 5.5 次関数で表現する． 
 
３．２ 設計空間 
第 2 図で示される三断面の翼型を修正 PARSEC 法で設計

し，これに捩じり下げを与える．これらをスパン方向にス

プライン補間することで三次元の主翼を設計する．修正

PARSEC 法のパラメータは 11 あるが，3 断面全てのパラメ

ータを設計変数とすると，設計空間が膨大な広さとなって

効率的に設計できない．そこで先行研究 4)から抵抗低減に

敏感な変数を 5 つ抽出し（第 1 表参照），それ以外のパラ

メータは JAXA の QSST と同様の値とした．設計変数の定

義域を第 1 表のように定め，設計空間を定義した．捩り下

げである dv5は迎角が小さくする向きを正とした． 
 
３．３ 目的関数 

超音速巡航時の抵抗軽減に重きを置くため，目的関数を

𝑀𝑀∞ = 1.6における圧力抗力係数とし，最小化を考える． 
 
３．４ 空力評価手法 
３.４.１ High-Fidelity 計算 

High-Fidelity 計算による空力評価では，JAXA 開発の高速

非構造流体ソルバ FAST Aerodynamic Routines（FaSTAR）18)
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を用いた．支配方程式は圧縮性Euler方程式で，時間積分は

LU-SGS(Lower-Upper Symmetric Gauss-Seidel)解法 19)，非粘

性流束の評価は近似リーマン解法の HLLEW(Harten-Lax-van 
Leef-Einfeldt-Wada)法 20)を用いた．計算格子は六面体，四面

体，ピラミッド，プリズムからなるハイブリッド格子とし，

その生成には JAXA 開発の自動格子生成ソフト HexaGrid21)

を用いた．High-Fidelity 計算は，エンジン統合形態（フロ

ースルーナセル）に対して行うものとする． 
 
３.４.２ Low-Fidelity 計算 

Low-Fidelity 計算による空力評価では，JAXA 開発による

CAD-based Automatic Panel Analysis System(CAPAS)22)を用い

た．CAPAS では線形化された圧縮性ポテンシャル方程式を

線形パネル法で解く．Low-Fidelity計算はエンジンのないク

リーン形態に対して行うものとする． 
 
３．５ 制約条件 

巡航時（水平飛行）の空力評価を行うため，揚力と重量

の釣り合いを機体迎角にて，トリム中立安定（風圧中心と

重心の一致）を水平尾翼舵角によって調整する．水平尾翼

の舵角を決める際には水平尾翼舵角と風圧中心位置にはそ

れぞれ線形性があること（第 3 図）を利用する． 
 

 
第 2 図 平面形の概形（実寸，面積一定） 

 
第 1 表 設計空間 

   下限値 上限値 

キャンバー前縁半径 𝑟𝑟c 
断面 2 dv1 -0.00025 0.00025 
断面 3 dv2 -0.00025 0.00025 

キャンバー定義位置 𝑥𝑥c 断面 1 dv3 0.35 0.55 
キャンバー高さ 𝑧𝑧c 断面 2 dv4 -0.0050 0.0015 

捩り下げ角 𝑡𝑡x 断面 2 dv5 -1.0° 2.0° 
 

 
第 3 図 尾翼舵角と風圧中心位置の関係 

 
４． 結果と考察 
４．１ 形状 Fidelity の妥当性の検証 
本研究で行う Multi-Fidelity 設計では，ソルバによる

Fidelity の違いに加え，エンジンナセル統合・非統合形態の

2モデルを形状 Fidelityとして考慮している．形状 Fidelityの
概念の妥当性を確認するために，初期サンプルの空力性能

を第 4 図に示す．初期サンプルは Case1，Case2 共に同じ設

計変数の組み合わせを使用しており（スパン方向の翼型分

布は共通），違いは平面形のみである．また，初期サンプ

ルの数は 15 とした．第 4 図をみると，エンジンを考慮する

ことで Case1 では 15~20 カウント，Case2 では 30～45 カウ

ント程度抵抗が増えていることがわかる．しかしながら各

サンプル同士の相対的な大小関係についてはエンジン統合

形態とクリーン形態の間に大きな違いが見られない．これ

らの結果から本研究では，ソルバの物理モデルの違いによ

る計算 Fidelityに加えてエンジンの統合・非統合形態を形状

Fidelityとして Multi-Fidelity設計を行うこととした． 
 
４．２ 追加サンプリング結果 

Low-Fidelity計算のみ行う補助サンプルは，関数の多峰性

などを考慮して第 1 式で示される最低サンプル数の約 2 倍

となる 40 とした．目的関数が単一であることから，1 回の

追加サンプリングでひとつの追加サンプルを取得するもの

とし，High-Fidelity 計算に基づく初期サンプルの抵抗値を

下回る追加サンプルが出るまで探索を行った．最終的に

Case1 では 10，Case2 では 15 の追加サンプルを取得した．

第 5図に各 Caseの抵抗値を示す．Case1の場合，4回目の追

加サンプリングで初期サンプルより低抵抗な設計解が出現

した．Case2 の場合，15 回目の追加サンプリングで初期サ

ンプルより低抵抗な設計解が得られた．Case2 の方が低抵

抗な解の発見に必要な反復回数が多かった．これは，Case2
が Case1 に比べると極値が複数ある複雑な解空間をしてお

り，解空間に近い近似モデルの構築により多くのサンプル

が必要だったためだと考えられる． 
 
４．３ 解空間の傾向 
４.３.１ 設計変数の寄与度に関する考察 
第 6 図に各 Case における ANOVA の結果を示す．いずれ

の平面形も，内翼側のパラメータである dv3（断面 1でのキ

ャンバー定義位置）や dv5（断面 2での捩じり下げ角）に関

わるパラメータが寄与度の 9 割以上を占めている．両平面

形共に外翼にいくほどコード長が短くなることから，内翼

側で発生する揚力や抗力も相対的に大きくなる．これによ

って，一番外翼側にある断面 3 の設計変数の寄与度が小さ

くなったと考えられる．Case1と Case2にこういった共通点

がある一方で，ANOVA に現れた設計変数の寄与度の大き

さは平面形ごとに異なっており，Case2 は Case1 より dv3
（断面 1 でのキャンバー定義位置）の影響が大きい． 
 
４.３.２ PCP による考察 
初期サンプルと追加サンプルの PCP を第 7 図に示す．青

い線は抵抗の小さい設計解，赤い線は大きい設計解を表し

ている．まず，Case1，Case2 共に低抵抗となった設計解

（青い線の設計解）はひとつのクラスタを形成しており，

これらの設計解の取る設計変数値の近傍に設計変数の最適

値が存在すると考えられる． 
寄与度の高かった dv3（断面 1でのキャンバー定義位置）を

みると，Case1 では 0.44 付近に低抵抗な設計解が集中して

いるのに対し，Case2 では 0.42 付近に集中している．これ

は，Case1より Case2の方が前方のキャンバー高さに抵抗値

感度が大きいことを表している． 
dv5（断面 2での捩じり下げ角）をみると，Case1では 1.1

付近に低抵抗な設計解が集中しているのに対し，Case2 で

は 1.4 付近に集中している．Case1 の低抵抗な設計解の巡航

角度はどれも約 3.8°，Case2は約 3°である．したがって，そ

れぞれの低抵抗解における断面 2 近傍の主流に対する実質

的な迎角は，Case1 で約 2.7°Case2 で約 1.6°である．このこ

とから Case1より Case2より断面 2の最適な迎角が小さいと

いうことがわかる．Case2は Case1より後退角が小さいこと

から造波抵抗が大きくなりがちである．Case2 で低抵抗な

解を得るためには，多くの揚力が発生する翼根から翼中央
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部において，衝撃波の発生する前縁で流れが極力加速しに

くくなるようする必要がある．よって，Case2では Case1よ
り dv3（断面 1でのキャンバー定義位置）を小さくして前縁

形状の自由度を大きくし，dv5（断面 2 での捩じり下げ角）

が大きくして，捩じり下げが大きくなるように設計が進ん

だと思われる． 
 
４．４ 代表解の形状と空力 
第 5 図において最も低抵抗となった各 Case の設計解をそ

れぞれ Design1-1 と Design2-2，第 4 図において同じ翼型に

もかかわらず Case1 と Case2 で抵抗の大きさが大小わかれ

た設計解を Desgin1-2，Design2-2 とする．それぞれの設計

解を上面及び下面から見た High-Fidelity 計算に基づく表面

𝐶𝐶P（圧力係数）分布図を第 8 図，Design1-1 と Design2-1 の

クリーン形態での表面𝐶𝐶P（圧力係数）分布を第 9 図に示す．

また，寄与度の高かった設計変数を含む断面 2 での翼型概

形を第 10 図に示す． 
 
４.４.１ 低抵抗な設計解 

第 8 図において，Design2-1 では Design1-1 より前縁や翼

上面での圧力が高い．また，断面 2 における空間𝐶𝐶P分布

（第 11 図）では Design2-1 の下面前縁側で強い衝撃波がみ

られた．これは平面形の後退角の違いによって，前縁での

衝撃波の緩和度合いが変わったためである．エンジンと主

翼との干渉を観察するために第 8 図と第 9 図を比較する．

Design1-1 のクリーン形態はエンジン統合形態に比べ，翼上

面の翼根から翼中央にかけて低𝐶𝐶Pを示している．Design2-1
においてはDesign1-1ほど顕著な違いはみられないものの，

エンジン統合形態は翼上面の翼根後端部分でクリーン形態

より高い𝐶𝐶Pとなった．これらの𝐶𝐶P分布の違いは，インテー

クで発生した衝撃波が翼上面の流れに干渉したことに起因

していると思われる．このエンジンの干渉を受ける翼上面

の翼根後部の面積はDesign1-1の方が広くなっている．エン

ジンからやや離れた断面 2 における空間𝐶𝐶P分布（第 11 図）

においても， Design1-1では後端で衝撃波が見られるのに対

して，Design2-1 の後縁では衝撃波が見られない．これは

Case1 の後端部分の翼が後退しており，より後流に晒され

るためである．また，インテークから発生する衝撃波が直

接届かない翼下面では Design1-1 も Design2-1 も，エンジン

の有無で𝐶𝐶P分布に大きな違いはみられない．  
インテーク付近を横から見た表面𝐶𝐶P分布を第 12図に，第

12図中のスパン方向に切った空間𝐶𝐶P分布を第 13図に示す．

インテークで発生した衝撃波は，Design2-1 では胴体表面か

ら主翼へ干渉しているが，Design1-1 ではそうした干渉は顕

著ではない．この違いは Design2-1 より Design1-1 の方が高

抵抗となった原因のひとつだと思われる．また，ナセル表

面も，Design1-1 より Design2-1 の方が低圧になっている．

これは，Design2-1 の主翼・エンジン間を通る流れがインテ

ーク入口の衝撃波で減速した後，主翼に沿って加速・減圧

する影響が依然として強いためである．よって，本研究で

変化させる程度の翼設計ではインテーク性能を大きく損な

うことはないことが予想できる．第 13 図より，Design2-1
がDesign1-1よりインテークによって発生する正圧が空間的

に伝播し，これが局所的に強く主翼と干渉していることが

わかる．主翼の取り付け高さ，エンジンの取り付け位置が

Case1と Case2で変わらないことを考えると，翼平面形に依

らず主翼や胴体はエンジンからの空力干渉を受けるが，そ

の干渉の受け方は平面形によって異なることがわかった．

このような場合，主翼とエンジンの間に十分なクリアラン

スを設けることで空力干渉の低減を期待できる． 
 
 

４.４.２ 平面形によって抵抗が大きく異なる設計解 
同じ翼型の組み合わせにもかかわらず，Design1-2 では高

抵抗，Design2-2 は低抵抗となった．翼以外の部分は共通し

ていることから，この違いは平面形の特性によるものと思

われる．第 10 図で各 Case における低抵抗設計解の翼型と

比べると，これらは全く形状が異なっている．特に前縁が

上向きに尖った，つまり前縁で下に凸のキャンバーになっ

ているのが特徴である．断面 1 や断面 3 はこのような前縁

ではない（第 10 図(b)）．Design2-2 の表面𝐶𝐶P分布において

（第 8 図(d)），断面 2 の上面周辺は翼根側や翼端側の前縁

より高圧となり，この形状によって前縁の負圧が抑えられ

ていることがわかる．後退角が浅い Case2 では前縁で衝撃

波が発生して造波抵抗が大きくなりやすいため，前縁にお

ける流れの加速を抑えるこの形状は抵抗軽減に有効となる．

一方，後退角の大きな Case1 では負圧を抑えなくても平面

形の特性上衝撃波が発生しにくい．よって，この形状だと

上面で十分な負圧を得ることができず効率的に揚力を得ら

れない．これは Design1-2 の上面（断面 2 近傍）が Design1-
1の上面（断面 2近傍）より低圧になっていることからもわ

かる．結果として Design1-2の形状は Case1にとって有効な

翼型になり得なかったものと思われる． 
 

 
(a) Case1  

 
 (b) Case2 

第 4 図 初期サンプルの圧力抗力係数 

 
(a) Case1 

 
(b) Case2 

第 5 図 追加サンプルの圧力抵抗係数 
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 (a) Case1                 (b) Case2 
第 6 図 𝐶𝐶DPに対する設計変数の寄与度 

 
(a) Case1 

 
(b) Case2 

第 7 図 PCP（各個体の設計変数値と𝐶𝐶DPの関係） 
 

 
(a) Design1-1                            (b) Design1-2 

 
(c) Design2-1                           (d) Design2-2 

 

 
第 8 図 代表解の表面𝐶𝐶P分布（エンジン統合形態） 

 
(a) Design1-1                            (b) Design1-2 

 
第 9 図 代表解の表面𝐶𝐶P分布（クリーン形態） 

 

 
(a) 低抵抗解の翼型（断面 2） 

 
 (b) Design1-2，Design2-2 の翼型 
第 10 図 代表解の翼型概形 

 
 

 
(a) Design1-1                              (b) Design2-1 

 
第 11 図 代表解の断面𝐶𝐶P分布（断面 2） 

 
 

 
(a) Design1-1 

 
(b) Design2-1 

 
第 12 図 インテーク付近の表面𝐶𝐶P分布 
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(a) Design1-1（断面(i)）             (b) Design2-1（断面(i)） 

 
(c) Design1-1（断面(ii)）            (d) Design2-1（断面(ii)） 

 
第 13 図 インテーク付近の表面𝐶𝐶P分布（スパン軸断面） 

 
５． 結 言 

最適翼型まで考慮された平面形に関する知見の獲得を目

的に，高後退角の翼と低後退角の翼に対して Multi-Fidelity
設計法による最適翼型設計を実施した．設計の際は，エン

ジンインテーク及びナセルが主翼と空力的に干渉すること

を想定し，全機統合形態にて検討した． 
設計の結果，以下の設計知識を獲得することができた． 
 後退角の大きさによらず，前縁キャンバーの形状と捩

じり下げ角が超音速巡航時の抵抗増減に最も影響する． 
 後退角の大きな平面形ではやや捩じり下げがある正の

キャンバーを持つ翼型が抵抗軽減に有効． 
 後退翼の小さな平面形では前縁での衝撃波発生を抑制

するため，捩じり下げの強い，または前縁で負のキャ

ンバーをもつ翼型が抵抗軽減に有効． 
 インテーク・ナセル取り付けによる翼・胴体への空力

干渉の様子は平面形によって異なる．低後退角な平面

形の方が高後退角な平面形より局所的に強いエンジン

空力干渉を受ける．一方翼面の干渉面積は，高後退角

な平面形より低後退角な平面形の方が大きい．このよ

うな場合，主翼とエンジンの間に十分なクリアランス

を設けることで空力干渉の低減を期待できる． 
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ABSTRACT 

Earth observation by satellites is an important tool for scientific study of global environmental changes. Observation data are reprocessed 
almost every year according to progress in computational model to obtain physical information from observation. As the amount of 
observation data grows day by day, reprocessing time of the data expands longer and longer. However, data latency is an important subject 
because quick access to earth observation data considerably encourages research into global environmental changes and their effects to our 
society. On this point, JAXA Supercomputer System Generation 2 (JSS2) helps us to solve the problem since it can enhance throughput of 
data processing by using a number of computing nodes. First, we have utilized JSS2 for reprocessing of GOSAT(GOSAT: Greenhouse 
gases Observing Satellite) observation data. GOSAT was launched on Jan. 23rd, 2009, and the data during 6.5 year period has been 
reprocessed in Nov. 2015. We obtained incredibly high throughput; 30 nodes (360 cores) of Pre-Post system of JSS2 were assigned and 
resulted in 33 times shorter latency. Next, we used JSS2 for GPM (Global Precipitation Measurement) Core Observatory that was launched 
on Feb. 28th, 2014. The data during 2.2 year period has been processed and 4 times shorter latency was achieved in June 2016 by using 3 
nodes at a maximum. As a conclusion, it is shown that JSS2 is a powerful tool to improve data latency of Earth observation data. 
 
 
 
１．はじめに 

 
人工衛星による地球観測のデータ処理は，日々の観測デ

ータを処理する“定常処理”と，継続的に改善・改良して

いる解析アルゴリズム（パラメタ調整含む）を使った“再

処理”に大きく分けられる．再処理の場合，これまでに蓄

積された膨大な観測データ全てを対象とするため，処理に

要する時間は観測期間に比例して増大する．  
 定常処理および再処理は，筑波宇宙センター（以下，

「TKSC」という）に整備されたデータ処理設備を用いて

実施される．データ処理設備は，コストや設置スペースの

制約もあり，人工衛星の設計寿命を元に必要最小限の設備

で運用を行う．そのため，衛星が想定期間をこえて，観測

を継続するケースでは，計算規模が膨大となることに加え，

計算リソースを定常処理に優先的に割り当てる必要もあり，

再処理に数ヶ月から１年を要するケースもある．その結果，

データを必要とする研究者等への観測データの提供にかな

りの時間を要するなど，運用上の課題となっていた． 
  我々は，JAXA 調布航空宇宙センターにある JAXA 
Supercomputer System 2（以下，「JSS2」という）を活用す

ることにより，再処理のスループットを大幅に向上させる

ことに成功した．JSS2 は本来，大規模並列計算で効果を発

揮する．しかし，人工衛星の観測データ処理は，独立した

計算を大量に処理するパラメタスタディ的な処理の割合が

高く，JSS2 を効果的に活用するためには工夫が必要となる．

ワークフロー制御と呼ばれるジョブのフロー制御を行う機

能やスクリプトを活用し，大量のジョブを効率よく計算ノ

ードに割り振ることで，大幅な性能向上を達成した． 
 

２．衛星観測の概要 
 

(1) 温室効果ガス観測技術衛星 
（GOSAT: Greenhouse gases Observing SATellite） 

 
温室効果ガス観測技術衛星 GOSAT は， 宇宙から主要な

温室効果ガスを全球規模で監視することを目的に，2009 年

1 月 23 日に打ち上げられた．GOSAT は 2 種類のセンサを

搭載している．１つは，温室効果ガス観測センサ

（TANSO-FTS）で，太陽光近赤外線（SWIR）の気体吸収

スペクトルや地面や大気から放射される熱赤外線（TIR）
を計測し，二酸化炭素（CO2）およびメタン（CH4）の濃

度と分布を観測する．もう１つは，雲・エアロゾルセンサ

（TANSO-CAI）で，紫外域，可視域，近赤外域の放射特

性から，雲・エアロゾルの分布を観測する． 
 
図 1 は GOSAT の 2 種類のセンサによる地球観測の様子

図 1 いぶき(GOSAT)による地球観測の様子 
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を示したものである．TANSO-CAI は，衛星の進行方向に

垂直な方向（クロストラック）に帯状に連続観測を行う．

TANSO-FTS は，図 1 の楕円の点で示すように飛び飛びの

ポイント毎に観測を行う． 
図 2 に TANSO-CAI の観測結果を，図 3 に TANSO-FTS

の観測結果を示す． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
 
 
 
 
これらのデータを使ってさらに高次処理・モデル計算を

実施することで，図 4 のように温室効果ガスの全球分布を

得ることができる． 
 

 
 
 
 
 
GOSAT の観測データは，国立環境研究所のホームペー

ジから容易に入手できる． 時系列のデータも蓄積されてお

り，大気中の温室効果ガスの濃度が，年々上昇していく様

子を見てとることができる． 
 
 

 
 

(2) 全球降水観測計画 
（GPM: Global Precipitation Measurement） 
 
全球降水観測計画（GPM）は，熱帯降雨観測衛星

（TRMM）の後継・拡大ミッションとして，国際的な協力

のもとに進められている．GPM 主衛星を軸に，各国・各機

関が個別に打ち上げた複数の衛星と連携することにより，

観測範囲，観測頻度を大きく向上させているのが特徴であ

る．GPM 主衛星は，米国航空宇宙局（NASA）と JAXA が

共同で開発した衛星であり，2014 年 2 月 28 日に打ち上げ

られた．搭載されているセンサは 2 種類あり，1 つは JAXA
と国立研究開発法人情報通信研究機構（NICT）が共同で開

発した二周波降水レーダ（DPR）で，もうひとつは NASA
が開発したマイクロ波放射計（GMI）である． 

 

 
 
図 5 は GPM 主衛星に搭載された二周波降水レーダ

（DPR; Dual frequency Precipitation Radar）の観測結果であ

る．二周波降水レーダは，Ka バンド，Ku バンドの 2 つの

異なる周波数の電波を使い，降水の三次元構造を観測する．

2 つの周波数を使うことで，熱帯の強い雨から高緯度の弱

い降雪までを高精度で検出することが可能となっている．   
一方，複数衛星のデータや気象データを使って作成され

る全球合成降雨マップ（GSMaP）は，1 時間毎のデータ提

供が可能であり，ほぼリアルタイムのデータ提供を行える

のが特徴である．低高度を周回する衛星観測では，全球を

網羅するのに数日を要し，リアルタイムの全球データの提

供が難しいという課題があるが，複数衛星のデータで補完

することで，リアルタイムに近いデータ提供を可能として

いる．図 6 に GSMaP のイメージを示す． 
これらのデータは，JAXA 第一宇宙技術部門の地球観測

研究センター（EORC）のホームページから入手できる．

また，地球観測データ提供システム（G-Portal）では，観測

時刻や場所をキーにプロダクトを検索し，一般ユーザへ提

供するサービスを行っている． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

図 5 二周波降水レーダ（DPR）の観測例 
（JAXA/EORC のホームページより） 図 3 TANSO-FTS の日照域の格子点観測マップ 

（JAXA/EORC のホームページより） 

図 4 日平均の CO2 濃度分布 

（国立環境研究所のホームページより） 

図 6 GSMaP の例（JAXA/EORC のホームページより） 

図 2 TANSO-CAI の日毎の観測ブラウズ画像 
（JAXA/EORC のホームページより） 
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３．運用上の課題 

 
地球観測データは，衛星の軌道周回の単位（衛星によっ

ては 1 周回あたり 2 ファイルの場合もある）にデータファ

イルを作り，その単位で処理を行い，各種プロダクトとし

て提供される．（図 7） 

 
 
地球観測データの処理は大きく 4 つの処理区分に分けられ

る．（表 1） 
 

表 1 地球観測データの処理区分 
名称 処理概要 

準リアルタイム

処理 
（NRT） 

観測データを周回単位に地上へダウンリンク

し，即時処理してユーザへ提供する．（頻

度：1 回／軌道周回） 
標準処理 
（STD） 

軌道データ，姿勢データ等の確定後に再度，デ

ータ処理し，ユーザへ提供する．このプロダク

トを標準プロダクトとし，保存・管理する．

（頻度：軌道データの受領後） 
再処理 アルゴリズムの改訂，パラメータ（校正係数

等）の改訂時に累積した観測データを全数，処

理し，ユーザへ提供する．（頻度：1 回／年） 
長期試験処理 再処理に先立ち，アルゴリズム評価のために実

施する処理．（頻度：1 回／年） 
 
 
表 1 の準リアルタイム処理および標準処理は，日々実施

され，定常処理と呼ばれる．また，観測データの解析処理

アルゴリズムの改善，処理パラメタの改訂（センサの校正

係数の改訂など），センサの経年変化に対応するためのア

ルゴリズム，パラメタの変更が継続的に行われており，最

新のアルゴリズム・パラメタを使って，これまでに蓄積さ

れた観測データに対して処理を行うことを，再処理運用と

言う．定常処理や再処理に先立って，処理アルゴリズムが

正しいかどうか，センサの校正係数が妥当かなど，処理の

結果に関する検証が必要であり，そのために行うデータ処

理を試験処理というが，特にこれまでに蓄積されたデータ

を使い，運用に近い形で処理を行い検証することを長期試

験処理という．  
 
再処理や長期試験処理は，これまでに蓄積された長期間

のデータに対して処理を行うため，観測が長期化するとデ

ータ量が膨大になり，処理を完了するまでにかなりの期間

を要する．例えば，降水量の観測を担ってきた衛星 TRMM
は 2015 年 4 月に運用終了したが，その観測期間は 17 年間

以上に及ぶ．主要な衛星の蓄積データ（再処理／長期試験

処理の入力データ）の規模を表 2 に示す． 
 
 
 
 
 
 

表 2 各衛星の観測データ規模 
衛星名称 観測期間 データ規模 

TRMM 17 年 8TB 
Aqua 10 年 2TB 
GCOM-W 4 年(運用中) 1TB 
GOSAT 7 年(運用中) 45TB 
GPM 2.5 年(運用中) 5TB 

 
 定常運用や再処理などの各処理は，TKSC に整備された

データ処理設備を用いて実施される．データ処理設備の計

算資源は，各衛星の設計寿命を元に，必要最小限の設備で

運用している．しかし，多くの衛星は設計寿命をこえて観

測を継続し，蓄積された観測データは膨大なものとなって

いる．地球観測のデータ処理の運用では，定常処理が優先

されるため，空き時間を利用して試験処理や再処理が行わ

れる．その為，設計寿命を迎える前までの期間は，運用に

大きな問題はなかったが，観測が長期化すると，再処理に

要する期間が数ヶ月から 1 年の単位に達するなど，研究機

関，研究者へのデータ提供のレスポンス悪化が課題となっ

ていた． 
 我々は課題解決のため，JAXA 調布航空宇宙センターに

ある JSS2（JAXA Supercomputer System 2）を活用し，再処

理のスループットを大幅に向上させることに取り組んだ．

従来は数ヶ月から年単位の時間を要した再処理を数日から

十数日へ短縮させることが目標である．これにより，デー

タ提供を抜本的に早め，防災・減災などへの社会貢献や，

地球環境変動の研究利用に対するさらなる貢献を果たすこ

とが可能となる． 
 
 
４．JSS2 の利用について 
 JAXA 調布航空宇宙センターの JSS2 は，用途別に 3 つの

システムから構成される．それぞれのシステムのスペック

は，表 3 のとおりである． 
 

表 3 JSS2 のシステム構成 
 計算システム 

(SORA-MA) 
プレポストシ

ステム 
(SORA-PP) 

大メモリ計算

システム 
(SORA-LM) 

機種名 PRIMEHPC 
FX100 

PRIMERGY RX350 S8 

CPU SPARC64 XIfx Intel Xeon E5-
2643 v2 

Intel Xeon E5-
2667 v2 

メモリ 32GiB 64GiB 0.5/1.0 TiB 
コア数 32+ｱｼｽﾀﾝﾄｺｱ 2 12 16 
ノード数 3240 ノード 160 ノード 5 ノード 
 
 
 地球観測データの処理は，3 章で述べたように，多くの

処理は軌道周回の単位で行われる．従って，処理の並列度

よりも，パラメタスタディのように独立した計算を同時に

多く実行できることのメリットが大きい．また，TKSC の

データ処理設備の計算機のアーキテクチャは主に Intel 
Xeon であるため，同じアーキテクチャの計算機を使ったほ

うが移植の手間は少ない．以上の理由から，主にプレポス

トシステム（SORA-PP）を利用するケースが多い．各衛星

の移植作業の状況を以下に述べる． 
 
(1) GOSAT 処理プログラムの再処理 
 GOSAT では，JSS2 のプリポストシステム（SORA-PP）
を利用する．TKSC のデータ処理設備と JSS2 環境の主な相

違点を表 4 に示す． 

図 7 定常運用とプロダクト提供の概念図 
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表4 プログラミング・実行環境の比較（GOSAT） 

項目 JSS2 (SORA-PP) TKSC 運用環境 
CPU 
アーキテクチャ 

Intel Xeon E5-2643 v2 Intel Xeon E5640 

ソフトウェア 
 

RHEL 6.4 
gcc4.4.7 

RHEL 5.5 
gcc4.1.2 

 
 計算機のアーキテクチャやコンパイラは同じであるため，

プログラムの大きな改変は不要であった．プロダクトの妥

当性については，数値計算の誤差の程度の差異はあったが，

プロダクト品質への影響は無い範囲であった．プロダクト

品質の検証は，JAXA/EORC の協力を得て実施している． 
 性能見積りについては，異なる衛星周回のデータは互い

に独立に処理できるため，処理アルゴリズムの単体の実行

時間の測定値から推測することができる．プロダクト一つ

の平均的な処理時間から類推して，今回の処理を 10 日程度

で完了させるため，SORA-PP の 30 ノード（360 コア）を

占有利用することとした． 
 今回実施する 6.5 年分のデータ処理では，データ数は数

百万のオーダーとなり，ジョブ投入などの操作をマニュア

ルで行うのは困難なため，操作を自動化するためにスクリ

プトを作成した． JSS2 のジョブスケジューラにジョブリク

エストが集中しすぎないように，スクリプト中でジョブリ

クエスト数を監視し，一定数以上のジョブが投入されない

よう制御した． 
 これらの準備作業は 2015 年 10 月までに完了し，TKSC
から JSS2 へのデータ移行を行い，2015 年 11 月に 6.5 年分

の観測データに対する再処理を実施した．  
 その結果，TKSC のシステムを利用する従来通りの再処

理運用では約 1 年間を要すると見積もられた再処理を 11 日

間，約 9.5 万コア時間（コア数×H）で完了することができ

た．（図 8） 
  

 
図 8 再処理実施結果 

 
 これ以降に，センサの運用状況に応じたパラメタの見直

しを行い，再処理を 2 回実施したが，初回の反省を活かし，

再処理の実行スクリプトに次のような改善を施している． 
 処理の進捗状況が容易に確認できるようにした． 
 処理エラーが生じたケースについて，その内容を

容易に確認・識別できるようにした． 
 エラーが生じた処理を容易に識別し，再投入でき

るようにした． 
 処理ログ等の中間ファイルを自動削除するように

した． 
 
 2 回の再処理の合計で約 35.7 万コア時間を要する再処理

を，シェルスクリプトの改善効果もあって最大の効率で実

施できた．このとき，占有した計算ノードの利用効率はほ

ぼ 100％に達した．  
 
 
 
 
 

(2) GPM/DPR 処理プログラムの再処理 
TKSC のデータ処理設備と JSS2 環境の主な相違点を表 5

に示す． 
 

表5 プログラミング・実行環境の比較 
（GPM/DPR, GSMaPのケース） 

項目 JSS2 
 (SORA-PP) 

TKSC 
運用環境 

JSS2 
(SORA-MA) 

CPU 
アーキテク

チャ 

Intel Xeon E5-
2643 v2 

Intel Xeon 
E5640 

SPARC64XI fx 

ソフト 
ウェア 
 

RHEL 6.4 
Intel Cluster 
Studio XE 
2013 

RHEL 6.4 
Intel Cluster 
Studio XE 
2013 

Technical 
Computing Suit
（富士通製） 

 
GPM の場合は，SORA-PP と SORA-MA のどちらを使う

のが適切であるか事前に検証を行った．メインの計算シス

テムである SORA-MA は京コンピュータの後継とされる

SPARC プロセッサを用いたシステムであり，言語環境は富

士通製コンパイラである．そのためプログラム移植が必要

となる．処理プログラムの一部を選んで SORA-MA への移

植を試みたところ，言語環境の変更への対応とともに，バ

イナリデータのエンディアンの違いに伴うプログラム修正

が必要であることが分かった．移植後のプログラムの処理

結果を評価したところ，コンパイラの違いや移植作業に伴

うアルゴリズム修正などに起因すると思われる計算誤差も

発生することが分かった．今回の計算誤差は，単体処理と

しては有効桁数の範囲で問題ないが，全処理を通しで実行

した場合の計算結果の検証を実施する必要があることが分

かった． 
以上の事前検証の結果から，移植とデータ検証の作業期

間や手間を考慮して，再処理には SORA-PP を使用するこ

とを選択した．SORA-PP の場合，計算機のアーキテクチャ

やコンパイラは同じであるため，プログラムの改変は不要

である．プロダクトの妥当性については，SORA-PP の計算

結果は完全に TKSC の計算結果と一致した． 
 
 GOSAT のケースと同様に，処理プログラムの単体性能

の見積りを行い，SORA-PP の 30 ノード程度の計算リソー

スの占有利用が必要と想定した．次にジョブ制御について

だが，GPM では処理アルゴリズムの順序に制約がある．例

えば，GPM 主衛星に搭載されたセンサ DPR は，最終的な

アウトプットは処理レベル３のプロダクトとなり，日単位

あるいは月単位のアウトプットとなる．一方，処理レベル

１およびレベル２では，衛星周回毎の処理となる．従って，

最終的に，ある月のレベル３のアウトプットを得るには，

レベル１およびレベル２の周回データを束ねて，月単位に

まとめてレベル３の処理をする必要がある．これらの処理

フローを制御するために，JSS2 が提供するワークフロー制

御機能を利用した． 
 さらに，JSS2 が提供する MPI 同時起動機能を使いジョ

ブの同時実行の高密度化を図った．レベル１の処理では，

１つ１つの周回毎の処理時間が短いため，新規ジョブの生

成が実行処理に追いつかず，計算ノードの占有率が低いと

いう問題があった．MPI 同時起動機能を使うことで，新規

ジョブの生成効率を高め，計算効率を高めることが可能と

なる．この様子を図 9 に示す． 
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図 9 MPI 同時起動機能によるスループット向上 

 
 2016 年 6 月，JSS2 を利用して，GPM 主衛星打上げ

（2014 年 2 月末）後の 2 年 3 ヶ月間の観測データの長期試

験処理を実施し，再処理用アルゴリズムの評価を実施した．

今回はレベル１のみの試験処理であることから計算ノード

の占有は行わなかったが，処理は 2 日ほどで完了した．さ

らに 2016 年 11 月に，レベル３までを通しで処理する長期

試験処理を計画している．今回のレベル１の処理結果から，

30 ノードの占有実行により，従来より 20 倍程度のスルー

プットが達成できると予測している． 
 
なお ，GOSAT の処理プログラムの移植は日本電気株式会

社 2)，GPM の処理プログラムの移植は，富士通株式会社 3)

に委託して作業を実施した． 
 
 
５．考察 
 再処理運用において，JSS2 を利用した場合と同等のス

ループットを達成するために TKSC で単独に計算機調達

を行う場合，JSS2 への移植作業やデータ移行のコストと

比較して，10 倍以上のコストがかかると試算している．

また，衛星が設計寿命を超えて運用可能なケースや，突

然，衛星が故障して運用ができなくなるケースも考えら

れ，予算調達の面でも，計画的な運用が難しいという課

題があった．その点，JSS2 を利用する場合，再処理のス

ループットが劇的に短縮される性能面のメリットだけで

なく，衛星の運用期間が予測できないという課題に対し

ても柔軟な対応が可能となる． 
 
 一方で年々蓄積される膨大なデータを，どのように管

理するかという課題に今後取り組む必要がある．現状は，

再処理の入力となる観測データと，再処理の出力となる

プロダクトの何れも TKSC 側の BASS と呼ばれるストレ

ージに保存する運用となっている．つまり，再処理を行

うたびに，入力データを TKSC から JSS2 へデータ移送し，

出力結果を JSS2 から TKSC に戻すという作業が発生する．

観測データの容量は膨大なため，データの転送手段には

工夫が必要である．現状の各衛星のデータ量と年毎の増

加量は表 6 のとおりである． 
 

表 6 各衛星のデータ量と推移予想 
衛星，センサ 入力 

データ 
出力 
データ 

入力デー

タの年毎

の増加量 
GOSAT 45TB 45TB 6TB/年 
TRMM/PR 8TB 120TB ※1 
GPM/DPR 5TB 60TB 2TB/年 
AMSR-E/AMSR2 2TB 6TB 0.2TB/年 

※1 観測運用は 2015/4 で終了． 
 
 昨年度までは，TKSC と JSS2 のネットワーク経路とし

て利用可能なものは JAXAnet（帯域幅 100 Mbps）のみで

あった．現状のデータ量からすると，帯域幅 が 100Mbps

のオーダーではネットワーク経由のデータ転送では運用

に耐えないため，テープ媒体やハードディスクによる物

理的なデータ移送で運用していた．しかし，本年 5 月初め

に，TKSC の地球観測システムと調布の JSS2 とを SINET5
を介して高速に接続するネットワーク環境が整備された．

これにより，TKSC と JSS2 は 10 Gbps の帯域を持つネッ

トワークで接続され，ネットワーク経由のデータ転送が

可能となった．しかし，それでもデータ転送に数日を要

するレベルであり，GridFTP や irods といったグリッドツ

ールを活用したデータ転送時間の短縮を試行錯誤中であ

る． 
 また，運用上の工夫も模索しており，たとえば，

GOSAT の機関ユーザ（国立環境研究所など）に対して，

JSS2 からプロダクトを直接提供する方式を採っている．

JSS2 から TKSC へプロダクト（再処理結果）を戻す必要

がなくなるため，ユーザへのデータ提供までの期間が数

日短縮される．なお，GOSAT の場合，プロダクト利用者

に非居住者（日本国外の機関に在籍している研究者や，

入国後 6 ヶ月が経過していない留学生等）も含まれるため、

外為法の規制対象となり，所定の手続きを経る必要があ

った．今後，他衛星でも定常的なデータ提供手段として

選択肢の一つとなる． 
 
 昨年度より，地球観測衛星データ処理は JSS2 の重点利

用課題となった．業務上の直接のメリットは以下の 2 点で

ある． 
 
 ジョブクラスの優先度が最高レベルに設定されるよう

になった． 
 申請によりノード占有が可能となった． 
 

こうした特典により，再処理のスループットが短縮さ

れるのはもちろんだが，終了までの時間が予測しやすく

なり，計画的な再処理が可能となる． 
 TKSC における JSS2 利用は，他の衛星へも拡大中であ

る．2016 年 6 月には Aqua（AMSR-E）の 10 年分のレベル

1 処理を完了した．2016 年後半には，Aqua（AMSR-E）及

び GCOM-W（AMSR2）の全処理レベルの再処理を計画し

ている．さらに GOSAT については，7.5 年分の再処理を

実施予定である．2017 年には，TRMM/PR の 17 年分の再

処理を計画しており，2018 年には GSMap の再処理を計画

している． 
 
 他の機関の事例 1)では，GOSAT と同様に温室効果ガス

を観測する衛星に OCO-2（Orbiting Carbon Observatory-2，
2014 年 7 月 2 日打上げ）がある．これは NASA が打ち上

げ，運用を行っている．昨年，NASA の Ames Research 
Center にあるスーパーコンピュータ Pleiades を利用して 10
か月分の観測データの再処理を行った．観測データの

60％の再処理に Haswell Node（2088 ノード，4176CPU）

のうち 500 ノードを利用し，140 万 CPU 時間で完了したと

の報告があり，NASA においてもスーパーコンピュータを

活用している． 
 
 
６．結論 
  

今回，GOSAT，GPM の再処理において，JSS2 を利用す

ることのメリットを検証することができた．これらの結果

を踏まえ，JAXA 衛星利用運用センター（SAOC）では，

今後，JSS2 を利用した衛星の再処理を，Aqua（AMSR-

５．考察
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E），GCOM-W（AMSR2），TRMM/PR といった他の衛星

へと適用範囲を拡大する予定である．  
 以上の通り，JAXA/SAOC での衛星データ処理の業務で

は，JSS2 は業務効率化とユーザの利便性を両立させて実現

するための必須のツールとなっている． 
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ロケット開発におけるHPCの利用 

  嶋英志（国立研究開発法人宇宙航空研究開発機構） 
 

Utilization of HPC for the Development of New Rockets 
Eiji SHIMA（JAXA） 

 
 

Abstract 
Fluid dynamics is the one of the key engineering issues in the space programs as it is important in the other engineering 
on the earth. CFD (Computational Fluid Dynamics) have already become an indispensable tool in the aerospace 
engineering, however, it was difficult to use CFD for core of space programs due to requirements for huge computer 
resources and complex physical modeling. This article deals with recent efforts to apply up to date CFD technology to 
space program in order for showing recent advancement. 
 
１．はじめに 
 ロケットが打ち上げられ人工衛星等が宇宙空間で

活動する場面を考えると，ロケットエンジンの作動，

高速での大気圏通過，宇宙空間でのスラスタ（小型

液体ロケット）による軌道変更・修正等，流体が関

わる現象は数多い．したがって，地上機器と同様に

宇宙開発においても流体現象の把握とその利用は設

計・開発の要点である．それに加えて宇宙開発には

次のような特有の難しさがある．  
・真空・無重量等，実利用条件の地上での再現の困

難さ  
・高温・高圧などの高いエネルギーに伴う潜在的に

危険で高価な実験  
・高圧の燃焼室，細い冷却流路内の流れなど可視化

が困難で現象把握ができない部品の存在  
・高圧，極超低温化における混合物の物性・現象の

不確かさ  
これらの特徴から実験的に開発を進めるには多額

の費用と長期間を要してきた．一方，CFDでは極端

な条件も再現可能で危険性もなく，また如何なる部

分でも可視化による現象理解が可能である．更に最

適化設計による高性能な機器の設計も可能となり，

実現できれば，インパクトは大きい．しかしながら

宇宙開発分野の流体機械に対する精度の良いCFDは

様々な理由から困難であった． 
この状況に対し，JAXAでは数年前から宇宙開発分

野に対するCFD技術の適用に取り組み，また，新型

基幹ロケットH3の開発を見据えて，液体ロケットエ

ンジン開発のためのCFD研究開発を戦略的に進めて

きた．この活動を踏まえて，昨年4月から本格運用を

開始し今年4月に3.5TFlopsに増強されたJAXAスーパ

ーコンピュータシステムJSS2ではH3の開発への利用

が重点利用として取り上げられている． 
本講演では，H3開発において広範な利用に結び付

いている様々なロケット関連CFD技術の概要を紹介

する． 

 
図1 液体ロケット開発におけるリスク 

 

再生冷却性能評価技術

燃焼室寿命予測技術

燃焼安定性評価技術

ターボポンプ翼最適化設計技術

ターボポンプ軸振動解析技術

キャビテーション性能予測技術

エンジン全系解析技術
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図2 LE-9に向けて研究開発した技術 

 
２．ロケットエンジン開発のためのCFD技術 

JAXAでのHPCの利用は70年代に始まり，旧NALや
ISASにおいてインハウスコードを用いて空力分野で

先進的な研究が行われてきた．しかし，宇宙分野へ

の適用は，再突入時の空力過熱などの高速空気力学

などの分野が主であり，JAXAにおいてロケットエン

ジンなどコア技術のためのCFD研究が盛んになった

ロケット開発における HPC の利用

嶋英志（国立研究開発法人宇宙航空研究開発機構）

Utilization of HPC for the Development of New Rockets
Eiji SHIMA（JAXA）

Abstract
Fluid dynamics is the one of the key engineering issues in the space programs as it is important in the other engineering

on the earth. CFD (Computational Fluid Dynamics) have already become an indispensable tool in the aerospace

engineering, however, it was difficult to use CFD for core of space programs due to requirements for huge computer

resources and complex physical modeling. This article deals with recent efforts to apply up to date CFD technology to

space program in order for showing recent advancement.
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のは，2003年の宇宙三機関統合，JAXA誕生の後であ

る．  
一方，流体機械設計の分野では，様々な機能をも

つ市販ソフトの利用も一般的になっており，JAXAに

おいても，これらソフトの利用を試みたが，ロケッ

ト開発に用いるには，精度・機能が十分ではなかっ

た． 
H3に用いられるLE-9開発に先立って，液体ロケッ

トエンジン開発時の課題（重要故障モード）の分析

を行った．（図1）これに従い，数値シミュレーショ

ンに期待されるテーマとして下記に取り組み，シミ

ュレーション技術を構築し，実験結果との比較によ

る検証を進めてきた．（図2） 
・ エンジン全系解析技術：エンジン全体の性能予測

と故障モードの影響把握[1] 
・ 燃焼室寿命予測技術：エンジン寿命を支配する燃

焼器寿命の予測[2] 
・ ターボポンプ翼最適化設計技術：エンジン成立性

の鍵となるインペラとタービンの翼形状最適化

[3] 
・ 再生冷却性能評価技術：エンジン駆動源となる熱

交換量とエンジン寿命を決める熱負荷の予測[4] 
・ キャビテーション性能予測技術：推進薬の吸い込

み不良やロケット機体全系の構造-推進系連成

(POGO)振動を引き起こすインデューサキャビテ

ーション特性の予測[5] 
・ 燃焼安定性評価技術：燃焼器損傷の主要因となり

うる燃焼振動の予測[6] 
・ ターボポンプ軸振動解析技術：ターボポンプ損傷

の主要因である軸振動現象の予測 
 これらの研究開発においては，LE-9の設計開発に

利用可能であることを前提とし，乱流計算には，

RANS(Reynolds Averaged Navier-Stokes)方程式を用い

るなどで，定常解法を中心として，十分な精度を保

ちつつも，計算時間の極力短い手法を選択してきた． 
 

 

図3 サブスケール燃焼器の燃焼LES．表面熱流束

(上)，温度等高面(下) 

 このような計算手法の有効性は，乱流，キャビテ

ーション，燃焼，等の複雑な現象の物理モデリング

と，その実験との検証によるところが大きい．一方，

例えば，高温高圧などの実験的計測が困難な対象で

は，モデルの検証も難しい．最近，そのような対象

として，燃焼室内の燃焼現象が設計課題として浮上

することが増えてきた．そこで，サブスケール燃焼

器を対象にJSS2の6400コアを用いた大規模な燃焼

LES計算で，RANSでは捕らえきれない，燃焼の詳細

を捕らえる計算を実施している．[7]（図3） 
 

 
図4 45度平板に入射するプルームからの音響 

 

Water injection system for acoustic attenuation 
is NOT employed.

M‐V Epsilon

flame Duct
 

図5 M-Vの射場(左)とイプシロンの射場(中右) 

 

 

図6 M-Vとイプシロンのプルーム音響実測値比較 

３．HPCによる革新的設計の実現例 
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H3開発においてHPCの効果が確認されるのは，こ

れからであるが，ここでは，すでに初フライトした

新型固体ロケット・イプシロンの開発における，HPC
活用による設計革新の実現例を示す． 
ロケット打上げ時に排気噴流から生じる空力音，

また射点構造物とプルーム（噴流）の干渉によって

生じた空力音は機体へと伝播し，フェアリング内に

搭載された人工衛星を加振する．例えば，ISASによ

って開発されたM-V型ロケットではフェアリング内

部は約144dBの音響環境であることが観察されてお

り，打上げ時の音響振動を低減化することがロケッ

ト開発時の設計要求に挙げられる．このプルーム音

響解析には，超音速プルームの詳細な流体解析と，

フェアリング部までの音響伝播解析のために莫大な

計算を要し，スパコンなしには実現不可能である．(図
4) 
イプシロンロケットの開発においては，サブスケ

ール試験での検証と組み合わせて実施したCFDを用

いた流体音響解析での多くの設計案の評価により，

経験的理論による設計案に比較して小規模でコスト

を1/10に抑えながら（図5），図6に示すようにM-V外

部音響レベルと比較して10dBの騒音低減を実現した

[8]．この解析技術はH3にも活用されている． 
 
４．最後に 
 本稿では，JSS2で重点課題として取り上げられて

いるH3ロケット開発への利用を念頭に，液体ロケッ

トエンジンとプルーム音響への取り組みを述べたが，

他にも衛星などに使われる小型の液体ロケットエン

ジンであるスラスタや宇宙空間での希薄化したプル

ームの解析等も宇宙開発におけるCFD課題として取

り組まれている．[9] 
 JSS2システムは高速性のみならずトータルの数

値シミュレーション処理の高速化を狙って，高速な

メインシステムを中心に，前後処理用のクラスタや

分散した事業所のローカルサーバーが結合されてい

る．JSS2の機能を活用することでH3ロケット開発に

大きく貢献するものと期待される． 
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ステンシル系プログラムの低メモリバンド幅 CPU 向け 
高速化手法の検討 
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Study on speed-up algorithms of stencil programs  
for low memory bandwidth CPUs 
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ABSTRACT 
Stencil programs, which are mainly used for numerical simulations of continuum dynamics like fluid mechanics, require relatively high 
memory bandwidth of CPUs. On the other hand, current supercomputers have relatively low memory bandwidth compared to high 
computational performance of CPUs. It is called a memory wall problem, namely low B/F (Bytes/s per FLOP/s, FLoating OPeration/s) ratio. 
This paper makes a study on how to increase computational performance of stencil programs on current CPUs whose memory bandwidth is 
relatively lower. A practical methodology, which can enhance the computational performance, is proposed according to a study of a basic 
performance of SORA-MA (JAXA’s new supercomputer) by a basic benchmark program. This methodology is applied to an actual stencil 
program, showing an improvement of computational performance by using characteristics of SORA-MA. 
 
 
１．はじめに 
ペタフロップス級のスーパーコンピュータである次世代

スーパーコンピュータ「京」は 2012 年 9 月に共用が開始さ

れた。さらにより高速な演算性能、例えばエクサフロップ

ス（エクサはペタの 1,000 倍）級の演算能力や大規模メモ

リを有するスーパーコンピュータの開発が欧米や我が国で

進められている。それらスーパーコンピュータではいくつ

かの技術的課題が存在するが、特に利用者からみた課題と

してはメモリ、時には演算装置の深い階層構造、超並列性、

相対的に低いメモリアクセス性能などが挙げられる。特に

流体解析など連続体解析で多く使われるステンシル系プロ

グラムでは、高計算効率という観点では所謂高 B/F
（Bytes/s per FLOP/s, FLoating OPeration/s）が望ましいが、

近年のスーパーコンピュータの B/F は低下する一方である

（ 表 1 を参照）。 
 

表 1 H/W、S/W の B/F と実行効率の最大値 
H/W：B/F 4 1 0.5 0.1 

S/W：B/F=1 100% 100% 50% 10% 
S/W：B/F=4 100% 25% 12.5% 2.5% 

システム例 VPP 
SX FX1 京 

FX100  

  
更にシステムの複雑化によりハードウェアの性能を十分に

活用することが困難になってきている。今後ますます低

B/F 化や複雑化する CPU を用いて最先端の計算を行うため

には、ユーザープログラムにこれまで以上に色々な工夫が

求められるようになる。そもそもの計算手法として低 B/F
なアルゴリズムを採用することも必要であるが、ここでは

ハードウェアの性能を十分に活用することを考える。その

ため、これまで十分な実績のあるステンシル系プログラム

のアルゴリズムを工夫することで、与えられた B/F におい

て十分な性能 1（そのハードウェアが出し得る限界性能）

を実現することを試みる。その手始めとして、本報告では

                                                                 
1 メモリバンド幅ネックとなるケースでは、プログラムの

原理的な B/F と利用する計算機の B/F よりそのプログラム

がその計算機で実現できる理論的な最大性能が求められ

る。例えばあるプログラムの原理的な B/F が 2 の時に、そ

ステンシル系プログラムで使われるストリーム型演算に注

目してメモリアクセス性能の向上を図る。 
 

２．計算機システムの概要 
計算機システムとしては平成 28 年度からフル稼働を開始

した JSS2の SORA-MA（FUJITSU Supercomputer PRIMEHPC 
FX100）を対象とする。フル稼働にともない、これまでよ

りも高い周波数（2.2GHz）で稼働する CPUを使ったノード

が導入されている。SORA-MA の概要を表 2 に示す。 
 

表 2 SORA-MA の概要 
 SORA-MA 

マシン PRIMEHPC FX100 
CPU Fujitsu SPARC64TMXIfx 

周波数 2.2GHz or 1.975GHz 
CPU/ノード 1 
コア/CPU 32 + (2:アシスタントコア) 
コア/CMG 16 + (1:アシスタントコア) 
CMG/CPU 2 
理論性能 1.126TFLOPS (2.2GHz) 

メモリアクセス性能 240GB/s×2 
 

SORA-MA の CPU である SPARC64TMXIfx プロセッサは

2 つの CMG（Core Memory Group）、Tofu2 コントローラ、

PCI Express コントローラなどで構成されている。1 つの

CMG は 16 個の演算コア、1 個のアシスタントコア、17 コ

アで共有される 12MiB の L2 キャッシュ、メモリコントロ

ーラで構成される。各コアは 8 つの FMA（Floating-point 
Multiply and Add）を有し 4-wide SIMD により 1 サイクルあ

たり 16個（=2倍精度浮動小数点演算/FMA×4FMA/SIMD×

2SIMD/サイクル）、ノード（32 演算コア）あたり 512 個の

倍精度浮動小数点演算が実行可能となっている。ちなみに，

単精度浮動小数点演算であれば、1サイクルあたり 2倍の演

算が可能である。SPARC64TMXIfx プロセッサで演算性能

のプログラムを B/F が 1 の計算機で実行すると実行効率の

理論的な最大値は 50%となる。「十分な計算性能」とは両

者の B/F の関係に見合った最大性能のこととする。 
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を出すためには 32 個の演算コアおよび SIMD を如何にうま

く活用するかが重要となるが、相対的に高い B/F を要求す

るステンシル系プログラムでは如何にメモリアクセス性能

を引き出すかが重要となる。 
 

３．STREAM によるメモリアクセス性能 
SORA-MA のメモリアクセス性能を基礎的なベンチマー

クプログラムである STREAM の TRIAD およびこれを実用

アプリに近い形に変換したプログラムを用いて評価し、メ

モリアクセス性能向上のための方策を検討した。 
 

3.1 TRIAD 
STREAM は主にメモリアクセス性能を測定するベンチマ

ークプログラムであり、計算機のメモリアクセス性能の実

行性能を評価するのに広く使われている。STREAM では 1
次元配列に対して COPY（配列コピー）、SCALE（スカラ

ー値の掛け算）、ADD（2 つの配列の足し算）、TRIAD（2
つの配列とスカラー値を用いた足し算と掛け算）の性能を

測定できるが、ここでは TRIAD を用いた。TRIAD は 
 
do i=1,N 
  a(i) = b(i) + S * c(i) 
enddo 
 

となる。a,b,c は 1 次元配列、S はスカラー定数である。 
TRIAD は非常に簡単なプログラムであり、計測結果はそ

の計算機のメモリアクセス性能の最大値として利用される。

図 1 に 1CMG（16 コア）での測定結果を示す。ループ長が

短い場合は、データが L2 キャッシュ（12MB）に載ってし

まうので、結果的に高いメモリアクセス性能を示すが、デ

ータ量が L2キャッシュの容量を超えると本来のメモリ性能

で律速されるようになる。 
 

 
図 1 STREAM(TRIAD)を用いた 

SORA-MA のメモリアクセス性能評価 
 
以前の性能評価 [1]では Fortran の配列（静的配列、アロ

ケータブル配列、ポインター配列）の違いでメモリアクセ

ス性能に差が見られたが、その後の調査によりラージペー

ジオプション、スレッドのコアへの貼り付け方法の指定、

contiguous 属性の指定などを行うことでどの配列でも同じ

性能が出るようになった。この結果より 1CMG では

158GB/s がメモリアクセス性能の最大性能と考えられるの

で、今後はこの値を一つの目標として評価および高速化手

法の検討を実施することとする。ちなみに、SORA-MA の

メモリアクセス性能は理論ピーク性能が 240GB/s×2である。

これはデータの READ で 240GB/s、WRITE で 240GB/s を意

味している。つまり READ と WRITE が対称の場合には理

論最大性能が 480GB/sとなる。TRIADではREADとWRITE
が非対称であり理論最大性能は 360GB/s となる（READ×2、
WRITE×1）。但しこの値は SORA-MA が有する XFILL [2]
を使った場合で、XFILL を使わない一般的な場合には理論

最大性能は 240GB/s となる。XFILL はデータの書き込み時

に発生するキャッシュラインの読み込みを削減する機能で

ある。例えば TRAIDの計算をする場合、XFILLがない場合

（通常のキャッシュを有する CPU に共通する事象）、プロ

グラム上は READ が 2（b と c）に対して WRITE は 1（a）
のはずが、実際の動きとしてはREADが3(a,b,c)、WRITEが

1（a）となる。これは a のキャッシュの整合性を保つため

と言われている。一方、SORA-MA のメモリ特性として

READ と WRITE が別動作となっている。そのため表 3 で示

す様に、READと WRITEの比率（読み書き比）によってメ

モリバンド幅の理論性能が大きく変化するが、XFILL によ

って性能劣化が救済されることがわかる。SORA-MA では

その特異なメモリ特性のため、メモリアクセス性能を向上

させるためには XFILL の活用が必要であることがわかる。

特に構造格子ソルバーでは READ と WRITE の比率は比較

的小さいため、XFILL の活用が効果的と考えられる。 
 

表 3 XFILL と読み書き比による 
メモリアクセス性能の理論最大値 

XFILL READ/WRITE  (1CPU) [GB/s] 
1 2 3 4 5 6 7 

あり 480 360 320 300 288 280 274 
なし 240 

 
STREAMの計測では XFILLが効いており、理論最大性能

が 180GB/s（1CMG あたり）となる。これに対して実際の

性能が 158GB/s となるので実行効率は 87.5%となる。この

時、演算性能は 13GFLOPS で実行効率は B/F を勘案した理

論性能に対して 88.3%となる。 
 

3.2 TRIAD の拡張（マルチブロック、多次元配列） 
TRIAD は 1 次元配列を使った簡単な演算ループであり、

実際のアプリケーションプログラムのデータ、ループ構造

とはかなりの違いがある。ここでは実際のアプリケーショ

ンプログラムで最大のメモリアクセス性能を引き出すため

の方策を検討する。そのため最大メモリアクセス性能を引

き出している TRIAD を出発点として、実アプリケーショ

ンプログラムのデータ、ループ構造に拡張していくことを

考えた。 
 まず手始めにデータ構造の検討を行った。TRIAD は 1 次

元配列であるが、実アプリケーションプログラムでは多次

元配列を用いることが多い。そのため構造格子を想定して

多次元配列版（ここでは 3 次元配列）として以下のものを

考えた。 
 

do k=1,N 
do j=1,N 

do i=1,N 
         a(i,j,k) = b(i,j,k) + S * c(i,j,k) 

enddo 
enddo 

enddo 
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ここで i,j,k のループ長（格子サイズ）は全て同じで N とし

た。これを TRIAD3D と呼ぶ。更に構造格子法では複雑形

状への対応を考えた場合マルチブロック法など複数ブロッ

クに分割した手法が一般的であるため、複数ブロックを想

定したデータ構造として以下のようなものを考えた。 
 

type blkDataType 
real(8), dimension(:,:,:), allocatable :: a,b,c 

end type blkDataType 
type(blkDataType), dimension(:), allocatabe :: blk 

 
ここで、配列としてはアロケータブル配列を使う事とし

た。また、配列 a,b,c は 
 

blk(:)%a(1-ovlp:N+ovlp,1-ovlp:N+ovlp,1-ovlp:N+ovlp), … 
 
のように袖（ovlp）を持つようにした。このように配列を

3 次元化し構造体を用いて複数ブロックにしたものを MB-
TRIAD3D と呼ぶことにする。MB-TRIAD3D のデータ構造

は UPACS などのマルチブロック構造格子法で一般的なデ

ータ構造である。MB-TRIAD3D では、各ブロックの格子点

数（N3）×ブロック数=総格子点数となるが、ループ長の

影響を評価するために総格子点数をほぼ一定にして N（ブ

ロックの辺の格子点数）を変化させて性能計測を行った。

実際の計測では総格子点数は 2,700 万点とした。そのため

最小ブロック（N=10）の場合、10x10x10 x 27,000 ブロッ

ク、最大ブロック（N=300）の場合、300x300x300 x 1 ブロ

ックとなる。ブロック数=Int（総格子点数/N3）としたので

ブロックのサイズを変えた場合に、総格子点数はブロック

の大きさによっては若干変動していることになる。 
図 2 に測定結果を示す。 
 

 
図 2 各種 TRIAD の測定結果 

 
図の凡例で「MB-TRIAD」は通常の TRIAD を複数ブロック

化したもので、プログラムの概略は以下となる。 
 

メインプログラム： 
type blkDataType 
real(8), dimension(:), allocatable :: a,b,c 
end type blkDataType 

 
type(blkDataType), dimension(:), allocatabe :: blk 
 
do nb=1,NB 

call kernel(blk(nb)%a, blk(nb)%b, blk(nb)%c, …) 
enddo 
 

サブルーチンプログラム（kernel）： 
subroutine kernel(a,b,c,…) 
real(8), dimension(:) :: a,b,c 
 
do i=1,N 

a(i) = b(i) + S * c(i) 
enddo 
 
end subroutine kernel 
 
また MB-TRIAD3D のプログラムの概略は以下となる。

MB-TRIAD との違いは配列が 1 次元配列か 3 次元配列かの

違いである。 
 

メインプログラム： 
type blkDataType 

real(8), dimension(:,:,:), allocatable :: a,b,c 
end type blkDataType 
 
type(blkDataType), dimension(:), allocatabe :: blk 
 
do nb=1,NB 

call kernel(blk(nb)%a, blk(nb)%b, blk(nb)%c, …) 
enddo 
 

サブルーチンプログラム（kernel）： 
subroutine kernel(a,b,c,…) 
real(8), dimension(:,:,:) :: a,b,c 
 
do k=1,N 

do j=1,N 
do i=1,N 

a(i,j,k) = b(i,j,k) + S * c(i,j,k) 
enddo 

enddo 
enddo 
 
end subroutine kernel 
 

ovlp は袖の長さ（ovlp=0：袖なし、ovlp=2：袖の長さが 2、
a(-1:n+2,-1:n+2,-1:n+2), …）を示す。ここで引数を構造体で

はなく配列としているのは現状の富士通コンパイラの問題

であり、配列渡しにしないと最適化が促進されないためで

ある。 
通常の TRIAD では 1 次元配列を使っているため、図 1 で

示すようにループ長が短い場合はデータ全てが L2キャッシ

ュに乗ってしまい、L2 キャッシュの性能を測定しているこ

とになるが、MB-TRIADの場合L2キャッシュには乗り切ら

ないので、メモリアクセス性能が計測できている。その結

果、L2 キャッシュの影響を排除したループ長の効果が観測

でき、短いループではメモリアクセス性能が低下すること

がわかる。ループ長が短い場合にメモリアクセス性能が低

下するのは、パイプラインなどの最適化のオーバーヘッド

やメモリアクセスのレイテンシが隠ぺいできない等の理由

によると思われる。 
MB-TRIAD のメモリアクセス性能はループ長が短い領域

では低いが、ループ長の増加とともに単調に増加し、最終

的には 160GB/s弱となる。この値は通常の TRIADのメモリ

アクセス性能の最大値と同じである。この結果により、構
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造体を用いて複数ブロック化した場合でも最大メモリアク

セス性能を発揮できることが確認できた。 
次に MB-TRIAD と MB-TRIAD3D、特に ovlp=0 での結果

を比較する。両者の違いは、配列がそれぞれ 1 次元配列

（a(:),b(:),c(:)）の 1重ループ（do i=1,N*N*N）か 3次元配列

（a(:,:,:),b(:,:,:),c(:,:,:)）の 3 重ループ（do k=1,N; do j=1,N; do 
i=1,N）かである。ちなみに N に対して MB-TRIAD では N
×N×N をループ長とし、どちらも演算量は同じにしてあ

る。この比較によると 3次元配列を用いた MB-TRIAD3Dは

1 次元配列を用いた MB-TRIAD よりもかなり性能が低いこ

とがわかる。MB-TRIAD3D は最大でも 100GB/s 程度しか出

せていない。この値は XFILL を使わない場合の実行性能に

ほぼ等しい。実際にコンパイルリストを見ると、XFILL が

効いていないことが確認できる。また ovlp=0 と 2 を比較す

ると ovlp=2 の性能が低い。実際の演算には袖部分は含まれ

ていないので演算量による差ではなく、メモリ、例えばキ

ャッシュラインによる不要データのアクセス等が原因と考

えられる。 
以上の性能評価結果をまとめると 
① 3 次元配列を用いた場合メモリアクセス性能は最大

で 100GB/s強となり、1次元配列の場合の 160GB/s弱
よりもかなり低下する、コンパイルリストおよび計

測結果から XFILL が効いていないと考えられる、 
② キャッシュが溢れた状態ではループ長が短いと性能

が低下する。メモリアクセス性能を出すためにはあ

る程度以上のループ長が必要、 
ということがわかった。MB-TRIAD3D の性能劣化の大きな

原因は XFILL と考えられる。XFILL に関して調査を行った

結果 MB-TRIAD3D で XFILL が効かないのは、ループ長が

不足していることが主な理由であることがわかった。ルー

プ長が 256（デフォルトの設定。コンパイルオプションな

どで変更可能）以上ないと XFILL が効かないのである。

XFILL を効かすために contiguous 属性を指定し、かつブロ

ックサイズを大きくした条件で計測した結果を図 3 に示す。 
 

 
図 3 XFILL の活用による性能向上 

 
最内ループ長が 256 を超えた辺りから性能が向上する様子

が観察できる。この図の凡例で_WC は contiguous 属性を指

定したことを意味している。また、_SPF と_HPF はそれぞ

れソフトウェアプリフェッチ（S/W PF）、ハードウェアプ

リフェッチ（H/W PF）を適用した結果を示している。S/W 
PF と H/W PF で挙動が異なり、特に S/W PF では XFILL 適

用後に性能が一時悪化しているが、これはコンパイラの問

題で、今後改善される予定である。 
 図 3 で示す様に、MB-TRIAD3D の最内ループを 256 以上

にすることで XFILL が効き性能が向上することがわかった。

そこで、3次元配列（対応して 3重ループ）のインデックス

（i,j,k）のうち j と k を比較的小さな値に固定して i を大き

く（最内ループを長く）することを試行した。結果を図 4
に示す。ループ長の増大とともに性能が向上しスレッド数

が不足している（N,1,1）と(N,2,2)の 2 ケース以外は最終的

に 160GB/s 弱の性能を示すことがわかった。XFILL の閾値

である 256 の辺りでは XFILL 無しの最大値に起因する変曲

点が見られる。この結果より多次元配列の場合でも、最内

ループ長が長ければ最大のメモリ性能が達成できることを

示している。しかしながら、最大メモリ性能を達成するの

に必要となるループ長は 10,000 から 100,000 と非常に長い

ループが必要であることも同時に示している。多次元配列

の 1 次元目を 10,000～100,000 のように非常に大きなサイズ

にすることは非現実的であり、何某かの現実的な対応が必

要である。 
 

 
図 4 ループ長の増加による性能向上 

 
以上の結果から、メモリアクセスの最大性能を引き出すた

めには長いループが必要であるということが想像できる。

そのため、MB-TRIAD と同じような形にするため、以下の

ようにサブルーチンの変数を渡すときに 3 次元配列を 1 次

元配列として渡し、処理ループを 1 重ループにすることを

考えた。ここでは 1 次元化と呼ぶ。 
 

メインプログラム： 
type blkDataType 

real(8), dimension(:,:,:), allocatable :: a,b,c 
end type blkDataType 
 
type(blkDataType), dimension(:), allocatabe :: blk 
 
do nb=1,NB 
call kernel(blk(nb)%a, blk(nb)%b, blk(nb)%c, …) 

enddo 
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サブルーチンプログラム（kernel）： 
subroutine kernel(a,b,c,…) 
real(8), dimension(*) :: a,b,c 
 
do l=lstart,lend 

a(l) = b(l) + S * c(l) 
enddo 
 
end subroutine kernel 
 
このやり方の結果が図 2で MB-TRIAD1D として示されて

いる。サブルーチンを通じて渡される 3 次元配列を 1 次元

配列として受け取ることで、MB-TRIAD と同じメモリアク

セス性能を達成できていることがわかる。ただ、袖がある

場合（ovlp=2）は、袖部分のデータアクセスと演算処理を

行うため、その分メモリアクセス性能が劣化するが、N が

大きくなるにつれてその影響が小さくなることもわかる。

袖がない場合は 1 次元版と同じメモリアクセス性能（現状

で出し得る最大性能：160GB/s 弱）を達成することが可能

であり、袖による劣化を差し引いても 3 次元配列をそのま

ま使った場合に比べてメモリアクセス性能は向上している。 
 

４．ステンシル系プログラム（UPACS-Lite） 
基礎的なベンチマークプログラム STREAM TRIAD を使

って、現状で出し得る最大性能の把握と、実アプリケーシ

ョンプログラムを模擬した改良版で最大性能を出し得る手

法（1 次元化）を提案した。次のステップとして、ほぼ実

アプリケーションプログラムである UPACS-Lite [1]から切

り出した各要素（右辺の流束計算）に本提案手法を適用し

評価を行った。UPACS-Lite における各要素としては① 
muscl（セル面での物理量の補間）、② cflux（セル面の非

粘性流束の計算）、③ cfacev（セル面での物理量の微分の

計算）、④ vflux（セル面の粘性流束の計算）を対象とし

た。ここで① muscl と③ cfacev はステンシル型計算（隣接

するデータを使った計算）であり、② cflux と④ vflux はス

トリーム型計算（該当するインデックスのみ使った計算）

である。これらの要素の計算に対して 1 次元化を適用した

結果を図 5 から図 8 に示す。これらの図では計算時間で比

較している。 
 

 
図 5 ① muscl 

 
それぞれの図の凡例で muscl, cflux, cfacev, vflux がオリジ

ナルの 3 次元配列の結果で muscl-1d, cflux-1d, cfacev-1d, 

vflux-1d が提案手法による 1 次元化した結果である。全て

のケースで袖の長さは 2 としている。そのため、1 次元化

したものは袖の分だけ、演算数およびメモリアクセス数が

オリジナルに対して増大している。これらの図には CPU の

周波数（1.975GHz と 2.2GHz）による違いも示している

が、ほとんどメモリアクセス性能ネックになっており、特

に 1 次元化のケースでは周波数の違いによる性能差は小さ

い。 
  ② cflux を除くいずれの要素においても 1 次元化により大

幅な性能向上（計算時間の短縮）が見られる。② cflux もブ

ロックサイズが小さい領域では 1 次元化の改善が見られる

が、ブロックサイズが大きい領域では 1 次元化による性能

向上はほとんど見られない。もっとも、袖の部分のオーバ

ーヘッドを考えれば 1 次元化によって性能向上が見られる

が、実質的な性能向上という観点では効果がないと判断さ

れる。メモリアクセス性能値が XFILL なしの場合の予測値

に近いことから 1 次元化による性能向上が見られないのは

XFILL が効いていないのが原因と推察している。 
 

 
図 6 ② cflux 

 

 
図 7 ③ cfacev 
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図 8 ④ vflux 

 
プログラムの実装を工夫することでプログラムにおける

B/F を下げることを試みた。通常これらの要素の計算は順

番にループを分けて以下の様に実施する。 
 
do k; do j; do i 
  [muscl op.] 
enddo; enddo; enddo 
 
do k; do j; do i 
  [cflux op.] 
enddo; enddo; enddo 
 
do k; do j; do i 
  [cfacev op.] 
enddo; enddo; enddo 
 
do k; do j; do i 
  [vflux op.] 
enddo; enddo; enddo 
 

このやり方では muscl-cflux 間、cfacev-vflux 間においてセ

ル面での物理量を保持する配列をやり取りしている。これ

らのループを融合することで、この配列のアクセスを削除

し、その分 B/F を小さくすることができる（表 4 のループ

融合 1）。 
 

表 4 ループ融合 
ループ融合 1 ループ融合 2 

do k 
  do j 
    do i 
      [muscl op.] 
      [cflux op.] 
      [cfacev op.] 
      [vflux op.] 
    enddo 
  enddo 
enddo 

 

do k; do j 
  do i 
    [muscl op.] 
    [cflux op.] 
  enddo 
  do i 
    [cfacev op.] 
    [vflux op.] 
  enddo 
enddo; enddo 

 
 
しかしながら、この方法ではループボディーが巨大にな

り、レジスタスピルが発生し、ソフトウェアパイプライ、

SIMD 他の最適化が適用できなくなり、結果的に性能が悪

化する。そのためループボディーを縮小し、かつキャッシ

ュの再利用により B/F を下げることを考えた（表 4 のルー

プ融合 2）。このループは j と k を融合して、i ループで分

割している。最内の i ループは長くないので、各要素の計

算ではキャッシュが有効に利用できる。 
各要素、および全体に対して 1 次元化やループ融合 2 を

適用して測定を行った結果を図 9 に示す。ここで all は通常

の実装で① muscl＋② cflux＋③ cfacev＋④ vflux を順番に計

算、all-1d はそれぞれの要素に 1 次元化を適用したもの、

comb はループ融合 2 のやり方でループを融合したもの、

comb-1d は comb を 1 次元化したものである。図 9 より、そ

れぞれの手法の効果を比較すると、従来実装（all）に対し

て、ループ融合、1 次元化を適用することでそれぞれ速く

なっている。ループ融合と 1 次元化はほぼ同程度の高速化

となっている。ループ融合と 1 次元化の組み合わせが最も

速く、従来実装に比べて 3 倍程度の高速化が実現できた。 
 

 
図 9 1 次元化、ループ融合による性能向上 

 
５．おわりに 

ステンシル系プログラムの高速化手法の検討を行った。

JSS2 SORA-MA を対象に基礎的なベンチマークプログラム

STRAM を使ってメモリアクセス性能の実行最大性能を把

握し、その実行最大性能を出すための手法を提案した。実

アプリケーションプログラムの主な要素で検証しその有効

性を示した。本論文で用いた手法は、アプリケーションの

チューニングを行う従来の方法とは異なるアプローチであ

るが、その有効性が確認された。高速化結果は SORA-MA
に特有のものになっているが、本手法は他マシンでの高速

化チューニングにも適用可能であると考える。今後は詳細

な分析を行うと同時に他アーキテクチャへの適用を行う。 

参照文献 
[1] 高木亮治, “JAXA 新スーパーコンピュータ（SORA-

MA）の性能評価,” 第 47 回流体力学講演会/第 33 回航
空宇宙数値シミュレーション技術シンポジウム論文集
（JAXA-SP-15-013）, pp. 53-58, 2016.  

[2] 富士通株式会社, Fortran 使用手引書（PRIMEHPC 
FX100 用） FUJITSU Software Technical Computing Suite 
V2.0, 2015.  
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aFJR プロジェクトにおける数値シミュレーション 
 
 

　西澤敏雄、榎本俊治、賀澤順一、北條正弘、石井達哉（宇宙航空研究開発機構） 

 

 

Numerical Simulations in aFJR Project 
 

by 
Toshio Nishizawa, Shunji Enomoto, Junichi Kazawa, Masahiro Hojo, Tatsuya Ishii 

 
 

ABSTRACT 
JAXA promotes the advanced Fan Jet Research (aFJR) project. This project focuses on weight reduction technology and aerodynamic 
efficiency improvement technology, either of which reduce engine fuel consumption or CO2 emission. To achieve lighter-than-ever 
fan/LPT blades disks and acoustic liners, numerical simulations on detailed phenomena of impact damages are used in the structural design 
of these components. CFD simulations are also applied to examine the transition phenomenon of the boundary layer on fan blade surface 
and to expand its laminar region so that the aerodynamic efficiency is to be improved. 
 

 

１．はじめに 

航空機についても CO2 排出基準の国際的取り決めが進め

られる中、航空エンジンの低燃費化はますます重要な課題と

なっている。低燃費化は熱効率や推進効率の向上、エンジン

を含む機材の軽量化や揚抗比向上（抵抗削減）、運航方式の

改善等によって進められている。環境適合性能がエンジン開

発の国際競争力を左右する時代であり、先進的な研究開発成

果を実用化へ繋げる活動がますます重要視されている。 

宇宙航空研究開発機構（JAXA）航空技術部門では、将来の

超高バイパス比エンジン開発に向け、環境適合技術の競争力

向上を目指し、高効率軽量ファン・タービン技術実証（aFJR

プロジェクト）を平成 25 年度から開始している。ファンお

よび低圧タービンの空力効率向上と軽量化の技術に関する

研究開発を、IHI、東京大学、筑波大学、金沢工業大学との

共同研究で実施中である。次世代の小型民間航空機用エンジ

ンの燃料消費量を現行機エンジンに対して 16％まで削減可

能なレベルを目標とし、ファン空力性能向上ならびにファン

ブレード、メタルディスク、吸音ライナ、低圧タービンの軽

量化について、要素技術開発とその実証試験を行っている

1-2)。 

aFJR プロジェクトでは、大規模な数値シミュレーション

による要素性能の予測を行い、実証試験の要素設計に利用し

ている。解析範囲の拡張や分解能の向上など、解析規模を拡

大するとともに、翼面境界層の遷移過程、衝撃力による翼な

どの部品の変形・損傷の過程、流れ場中の音響性能などの評

価について、従来の設計で用いられる解析手法より一歩踏み

込んだ詳細な現象までを解析し、その結果を利用することに

より設計の高度化を進めているところである 3)。本報では、

aFJR プロジェクトの数値シミュレーション技術について概

要を報告する。 

図 1 aFJR プロジェクト概要 
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２．高効率ファンに関する数値シミュレーション 

2.1 概要 

超高バイパス比エンジンのファン口径増大の要求に対し、

ファン動翼を低速回転させ先端マッハ数を抑えるとともに、

翼面境界層の層流域拡大をはかることにより更なる空力効

率向上を実現する技術開発を行っている。層流化技術は航空

機の機体や主翼やエンジンナセル等で実現されつつあるが、

回転するファン動翼では未だ達成されていない。回転する翼

の境界層の状態を実験で計測することは難しく、数値シミュ

レーションによる予測・評価が期待される分野である。aFJR

プロジェクトでは、JAXA で開発した共通基盤 CFD プログラ

ム UPACS に境界層遷移のモデルを組み込み、層流領域拡大を

取り込んだ翼設計の性能評価を行っている。 

 

2.2 NACA0012 を用いた検証計算 

遷移モデルとしてMenterらのγ-Reθt モデル4)を組み込み、

検証を行った。検証対象は NACA0012 翼であり、Becker らが

行った試験結果 5)と比較した。図 2は、境界層運動量厚さお

よび排除厚さの翼弦方向分布である。遷移モデルを使用しな

い場合は試験結果とのずれが大きいが、遷移モデルを用いる

ことにより試験結果と良く一致する。迎角は 0°で剥離がな

いことから、T-S 波（Tollmien-Schlichting 波）の発達によ

り遷移したものと考えられるが、組み込んだ遷移モデルが正

しく機能していることがわかる。 

 

2.3 横流れ遷移に関する検証計算 

横流れ遷移は、境界層外の主流方向と壁面の圧力勾配が平

行でない場合に生じる遷移である。後退翼などで見られる現

象であるが、ファン動翼もスイープ形状を用いることが多く、

また遠心力によってハブ側境界層の流体がチップ側へ運ば

れるなど複雑な流れ場となるため、層流域拡大を設計に取り

込むには横流れ遷移を正しく評価する必要がある。 

ここでは、Medida らがγ-Reθt モデルを改良して横流れ遷

移を捉えられるようにした方法 6)をベースに、独自に横流れ

遷移判定方法を組み込み、検証計算を実施した 7)。検証対象

は超音速旅客機（SST）の機首形状を用いた試験 8)を採用し

た。試験結果は IR カメラによって撮影された壁面温度であ

り、遷移に伴う熱伝達率の急変により壁面温度が急落する位

置を遷移位置として特定できる。計算結果は壁面摩擦係数

Cfであり、Cfが急増する位置を遷移位置とした。両者の遷移

位置が概ね一致していることがわかる。 

これまでの検証から T-S 波による遷移は精度良く予測で

きるものの、横流れ遷移については形状によって予測精度に

差が生じることも分かってきている。aFJR プロジェクトで

は単翼の風洞試験による検証計算を経て、遷移モデルをファ

ン動翼の性能評価と設計に活用しているところである（図4）。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 3 SST 機首形状に関する遷移位置の検証計算 

（上:風洞試験、下: CFD) 

(b) 遷移モデル（γ-Reθt model）あり 
図 2 NACA0012 翼面境界層厚さの検証計算 

(a) 遷移モデルなし（SST model） 
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３．軽量ファンに関する数値シミュレーション 

3.1 概要 

超高バイパス比エンジンのファン口径増大の要求に対し、

重量増大による悪影響を抑え、燃費低減を実現するには、フ

ァン動翼やケースなどの大型部品に軽量な複合材を適用す

ることが期待されている。aFJR プロジェクトでは、GE90 に

適用されている CFRP ブレードよりもさらに軽量なブレード

の開発を目指し中空構造の CFRP ブレードの実現を目指すと

ともに、樹脂製の吸音ライナや高寿命化加工による軽量化し

たメタルディスクなど、ファン総重量の軽量化設計に数値シ

ミュレーションを活用しているところである。 

3.2 軽量ファンブレード解析 

ファンブレード等の CFRP 化については、エンジンが鳥を

吸い込む事象（バードストライク）に対し、CFRP 部材の強

度評価・予測技術を確立する必要がある。CFRP 部材は炭素

繊維と樹脂から成る一方向強化材が積層された構造である

が、その層間剥離が構造部材全体のマクロな力学応答に大き

な影響を与える一方、層間剥離を有限要素モデル化するため

には莫大な自由度数を必要とする。aFJRプロジェクトでは、

バードストライクによる高速衝撃について、強度や損傷評価

を目的とした CFRP 材の多重積層構造を考慮した超大規模有

限要素シミュレーション技術の実現を目指している。本報で

は、損傷モデル導入の前段階として、SPH-有限要素法による

衝撃解析を京コンピュータにより行った結果を報告する。 

図 5は CFRPファンブレードでの衝突解析モデルである 9)。

鳥を模したゼラチンを SPH 要素でモデル化し、ファンブレー

ドをソリッド有限要素法によりモデル化し、高速衝突過程に

おけるファンブレードの動的変形を陽解法によって解析し

ている。ファンブレードモデルの有限要素総数は約 370 万要

素であり、今回は簡単のため等方性線形弾性体とした。計算

には汎用有限要素ソフトウェア LS-DYNA を用い、並列計算

（8,192 コア）を京コンピュータで実行した。実現象時間 10 

ms に対して計算には約 57.5 時間を要した。図 6にファンブ

レードの衝突解析の結果を示す。円筒形のゼラチンがファン

ブレードに衝突後、飛散する。衝突においてファンブレード

が示す動的挙動を部品スケールで再現することができた。 

 

 
 

CFRP 平板の衝突解析について、領域分割方式が計算時間に

与える影響を検討した。この解析では SPH と平板の有限要素

 

図 5 CFRP ファンブレードの高速衝撃解析モデル 

 
図 4 ファン空力性能実証試験モデル 

 
図 6 SPH-有限要素モデルによるファンブレードの高速衝撃解析結果 
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との接触計算が大部分を占めるため、効率の良い領域分割様

式を選択することが計算効率の改善に有効である。検討した

領域分割様式とそれらを用いた場合の計算時間をそれぞれ

図 7および表１に示す。分割様式の差異により計算時間に最

大 4倍弱の差異が生じることがわかった。今後は、層間剥離

を考慮するため、積層の各層間に損傷要素を導入した解析を

実行する計画である。 

 

４．軽量タービンに関する数値シミュレーション 

4.1 概要 

低圧タービンについては、高バイパス比化に伴う段数増加

に対応する軽量化や入口温度上昇に対する高温化が求めら

れている。我が国が開発したセラミクス基複合材 CMC

（Ceramics Matrix Composite）は、従来の Ni 超合金よりも

優れた耐熱性を有し、軽量であるため、aFJR プロジェクト

では CMC 材の低圧タービン翼への適用を目指して過回転防

止設計やフラッタ予測技術の研究開発を行っている 10)。 

4.2 過回転防止設計技術 

航空機エンジンの耐空性審査要領では、低圧軸破断が発生

しても過回転することなくタービンの回転を安全に停止さ

せること（過回転防止設計）が要求されている。aFJR プロ

ジェクトでは、回転する動翼と静翼を干渉させて CMC 動翼を

破壊し、空力トルクを抑制することで過回転防止機構を持た

せる設計を進めている。CMC 動翼の破壊現象をシミュレーシ

ョンによって予測可能とし、設計に反映することが必要であ

る。CMC 材の衝撃試験結果を利用してシミュレーションに必

要な基本的な材料モデリング法を検討し、破壊モードや衝撃

吸収エネルギーは試験結果とよく一致することを確認した。

図 8は、動静翼干渉を模擬する目的で、CMC 平板の破壊シミ

ュレーションを行った結果である。鋼球を高速衝撃させた時

の速度および衝突位置により、CMC 平板の先端部分のみ抜け

るように破壊される様子が捉えられている。 

 

 

 

５．まとめ 

JAXA の aFJR プロジェクトでファンや低圧タービンの設計

活用に取り組んでいる数値シミュレーションの技術と解析

結果を紹介した。今後、それぞれの性能改良設計と実証試験

を進める予定である。 
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表 1 計算時間に対する領域分割の影響 
 

Pattern Computational time (s) 

(a) 4,851 

(b) 2,368 

(c) 3,178 

(d) 8,033 

(e) 3,798 

(f) 6,357 

 

図 8 CMC 平板の破壊シミュレーション 

 

 
 

図 7 CFRP平板に関する SPH-有限要素モデルの領域分割方

式の検討結果 

４．軽量タービンに関する数値シミュレーション
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「数値風洞」のこれまでとこれから 

 
 松尾裕一，橋本敦，村上桂一，青山剛史（宇宙航空研究開発機構航空技術部門） 

 
Numerical Wind Tunnel: from now and so far 

Yuichi Matsuo, Atsushi Hashimoto, Keiichi Murakami, Takashi Aoyama（JAXA/ARD） 
 
 

Abstract 
This paper briefly describes the history of Numerical Wind Tunnel (NWT) and its future possibility. NWT was originally 
the name of the supercomputer installed at NAL at 1993, but its concept to replace wind tunnel tests by CFD simulations, 
is taken over until today. With using the JSS2 SORA-MA system, the main system of JSS2, and the CFD code FaSTAR, 
an efficient unstructured-based CFD code, we achieved the data productivity i.e. 200 cases per day comparative to that of 
wind tunnel tests.  
 
１．はじめに 

「数値風洞」という言葉をご存じだろうか．英語だ

と Numerical Wind Tunnel である．Digital Wind Tunnel
という言い方もある．ネットで調べると，大概の場合，

「数値風洞システム」等，旧航空宇宙技術研所に設置

されたスパコンシステムに行き当たる．スパコンと

しての「数値風洞」とは，1993 年に導入され，TOP500
（http://www.top500.org）における世界最高性能の達

成やゴードンベル賞の受賞など，初代並列ベクトル

スパコンとして一世を風靡した計算機システムであ

る．斯様にスパコンの印象が強い「数値風洞」だが，

しかしここで述べたいのは，スパコンとしての「数値

風洞」ではなく，概念や意義・成果を含めたもっと広

い実用的な意味での「数値風洞」のことである． 
数値風洞の構想や概念は 1980 年代から存在した．

現在が 2010 年代であるから，構想以来約 30 年ほど

の歳月が経過している．その間に数値風洞は，どんな

困難に直面し，我々はどう対応して来たのか？ 着

想当時の目論みは実現したのか否か？ アプリケー

ションとか利用といったスパコン以外の側面はどう

だったのか？ 等々，本論では JAXA 調布航空宇宙

センターで進められてきた数値風洞構想の歴史的経

緯や現在の姿，将来展望について，スーパーコンピュ

ーティング HPC との関連に重きを置いて報告する． 
 
２． 数値風洞とは，その原点 

標記の説明の前に，まずは「風洞」そのものについ

て 少 々 言 及 す る 必 要 が あ る ． JAXA の HP
（http://www.aero.jaxa.jp/facilities/windtunnel/）によれ

ば，風洞設備の解説として，「航空機や宇宙機が空気

中で飛行する際の空気力学的な性質（空力特性）やそ

の周りの空気の流れの現象を調べるため，実際の機

体を模擬した模型を設置し，そこに人工的に空気を

流して，空を飛ぶ航空機や宇宙機の周りの流れを模

擬することにより，空気力や圧力分布を計測したり，

機体周りの流れの様子などを調べるための試験設備

です．」とある． 
ここで，「模型」と言うと，棚に飾ってあるような華

奢なものを連想しがちだが，高速の試験では風洞模

型には非常に大きな力がかかるため，場合によって

は金属隗からの削り出しで強固に作る必要があり，

加えて加工精度も要求されるため，模型製作は高額

かつ時間のかかる作業になる［図 1］．また，大型風

洞では，運転に専属要員が必要だったり，電力コスト

もかかるため，風洞を使った試験（風洞試験）は高価

につく場合が多い．ただ，風洞試験では，一旦試験が

始まるとデータ取得の生産性はかなり高い．例えば，

マッハ数と迎角のセットを 1 ケースとすると，1 日

200 ケース程度のデータが取れる．一方，後出のよう

に，空気力等のデータを取るのに，試験条件の考慮や

補正が必要になる．風洞試験とはそうした特性を有

するものであることをまず頭に入れておく． 
さて，上記の風洞の解説で，その特徴を表すキーワ

ードを拾ってみると，「模型」「人工的に空気を流す」

「空気力や圧力分布を計測する」「機体周りの流れの

様子を調べる」などが挙げられよう．逆に，これらの 
 

図 1 風洞模型の例

（http://www.aero.jaxa.jp/facilities/windtunnel/） 
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もの・ことを何らかの形で行うことができれば，「風

洞」の役割を果たすことができるともいえる．これを

コンピュータ上で行おうと考えたのが数値風洞の発

想の原点である． 
数値風洞の概念・構想を公けに提唱したのは，旧航

空宇宙技術研究所（航技研）の三好甫氏，あるいは高

梨進氏周辺が最初と思われる．年代としては 1980 年

代半ばである．筆者もまだ航技研に入所しておらず，

残念ながら両氏とも既に他界しているため，最初と

いうのは正確ではないかもしれないが，両氏による

当時の文献に数値風洞の記述が見られる． 
三好は，1986 年の記事[1]で，「数値風洞というのは，

高速計算機による数値シミュレーション技術を風洞

試験の代わりに使用しようとするものである」，「数

値風洞というのは，実機などの形状周りの空間を細

かな格子に分割し［図 2(a)］，・・・得られた差分方程

式系を計算機により解く，すなわち数値風試するこ

とにより形状周りの流れ場を求め，これから実機の

空力性能を推算するものである」とその概念につい

て述べ，「簡単な形状周りの簡単化された流れに対す

る数値風洞は，計算機の創生期のころから存在した

と言えるが，・・・」と，考え方自体は以前からあっ

たとしている．また，三好は，航空機開発における風

洞試験時間の増加や計算機能力の顕著な向上から，

スパコンの必要性に言及し，スパコン「数値風洞」の

実現に強い意欲を見せている． 
 

(a) 数値風洞の説明（三好氏）[1] 
 

(b) 数値風洞の構成（高梨氏）[2] 
図 2 数値風洞の概念 

 

一方，高梨の 1987 年の解説記事[2]には，数値風洞

は，コンピュータとソフトから成るシステム［図 2(b)］
として描かれ，「このシステムは，航空機の空力設計

解析に必要な数値データを取得することを目的とし

て・・・」と書かれている．この記事の中で，「数値

風洞は主として，風洞試験データを補間し，あるいは

形状や流れの条件をパラメトリックに変えて空力特

性を推定し予備設計のための道具として活用される

ことになろう．」，「ただ現時点で確実にいえることは，

風洞試験の大部分が数値シミュレーションによって

代行され，最終的な確認のために風洞が用いられる

ようになっていくであろう，ということである．」な

どと，現在の数値風洞の役割をほぼ的確に言い当て

ているのは特筆に値する． 
数値風洞のような概念，すなわち風洞試験を数値

解析で置き換えるといった発想は，世界的にも幾つ

か例は見られる．三好，高梨と同時代の Chapman[3]，
Kutler[4]，Holst[5]らの論文には，数値風洞的なものも

含め，数値解析の様々な将来性についての記述が見

られる．最近の Airbus の HP（http://www.airbus.com/ 
innovation/proven-concepts/in-design/simulation-and-
tests/）には，「The CFMS Core Programme’s goal is to 
increasingly replace the traditional use of physical wind 
tunnel-based methods – which require carefully-crafted 
scale models – with high-fidelity, computer-based 
simulation. 」といった数値風洞としての記述が見ら

れる． 
単に，支持されていない全機機体の周りの流れを

解析するだけあれば，複雑形状への対応とともに，粘

性解析の場合は境界層対応，高速流解析の場合は衝

撃波対応等の方策を持ち込むことにより対処可能で

あろう．しかし，実際の風洞となると，模型支持装置

や風洞壁があり，風洞によっては気流制御や抽気も

している．模型の表面仕上げ状態や遷移ラフネスの

取り付け位置・状態も関係するし，空気力による模型

の変形や機械的なガタもある．したがって，それらを

含む解析となるとそれほど簡単な話ではないことは

想像に難くない． 
 
３． 数値風洞の歴史 

我が国における「数値風洞」の始まりは，上述のよ

うに 1980 年代の三好，高梨らによる概念や構想の提

唱であったと言って良いであろう．1987 年，航技研

は，富士通のベクトルスパコン VP400 を導入した．

その処理性能は 1.1GFLOPS であり，本格的な数値シ

ミュレーション時代の始まりという意味を込めて，

システム全 体を数値シ ミュレータ システム

（Numerical Simulator System; NS または NSS）と名付

け，その初代という意味で NS1（NSS1）と呼んだ． 
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(a) 三次元翼の粘性解析[6] (b) 翼胴結合体の粘性解析[7] (c) 全機機体の非粘性解析[8] 
図 3 NS1 で行われた解析の例 

   

(a) エンジン内の流れ[10] (b) 往還機の実在気体流れ[11] (c) 浮き上がり火炎[12] 
図 5 NWT で行われた解析の例 

NS1 の頃は，計算流体力学（Computational Fluid 
Dynamics; CFD）コード開発の黎明期でもあった．藤

井・大林による LANS3D コードや澤田によるマルチ

ブロックオイラーコードが開発され，三次元翼・翼胴

結合体の粘性計算や全機機体の非粘性計算が行われ

た[6,7,8] ［図 3］．これらの成果は，スパコンによる

実形状の数値解析ができることを世界で初めて示し

た点で極めて意義深いものがある．ただ，計算時間は

1 ケース 10 時間以上かかることもあり，データ生産

性の点ではまだまだ風洞試験と比べられるようなも

のではなかった． 
その後，三好らによるロビー活動や航技研と富士

通の共同研究を経て，いよいよ「数値風洞」という名

のついた並列ベクトルスパコンが開発・導入される

こととなる．スパコン「数値風洞」は，第 2 世代の数

値シミュレータ NS2 の中核システムとして 1993 年，

航技研に導入された[9]．スパコン「数値風洞」は，

Numerical Wind Tunnel の頭文字を取り，NWT とも呼

ばれた．NWT は，導入当初は 140 ノード（性能は

236GFLOPS，後に 166 ノード/280GFLOPS に増設）か

ら成り，クロスバをノード間結合ネットワークに持

つ分散メモリのベクトルシステムであった． 
当時は，MPI などの並列ライブラリはまだなく，

NWT Fortran と呼ばれる並列化言語が開発された．

NWT Fortran は，MPI のような SPMD（Single Program 
Multi Data）モデルではなく，仮想グローバルメモリ

空間とループ並列（OpenMP のようなイメージ）を用

いるものであった［図 4］．ユーザは並列処理にはま

だ馴染みが薄く，開発ツールもなかったから並列化

には相当戸惑ったものの，何とか乗り越え前に進ん

で行った．この NWT により，ずいぶんといろいろな

解析ができるようになった．例えば，ジェットエンジ

ン内の翼列を過ぎる流れ［図 5(a)］[10]や往還機の実

在気体流れ［図 5(b)］[11]等が解析された．また，物

理現象を解明するといった方面へも適用され，一様

等方性乱流や浮き上がり火炎［図 5(c)］[12]の詳細解

析も行われた．  

      : 
  !XOCL PARALLEL REGION 
          :  
  !XOCL SPREAD DO /IPN 
        do 1000 n = 1, nblock 
        do 1 l = 1, lmax 
        do 1 k = 1, kmax 
v       do 1 j = 1, jmax 
v         di       = 1./q(j,k,l,1,n) 
v         u(j,k,l)= q(j,k,l,2,n)*di 
v          : 
v         rmu(j,k,l,n)=(cc**1.5)*c2bp 
v     1 continue 
   1000 continue 
  !XOCL END SPREAD DO 
           : 
  !XOCL END PARALLEL REGION 

           : 
図 4 NWT Fortran による並列化 
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しかし，肝心の風洞の解析が行われるまでには至

らなかった．その理由として，ここでは 3 つの要因を

挙げておきたい．第一は，実際の風洞の計算をするに

はまだまだ計算処理能力が足りなかったこと．NWT
の 280GFLOPS という性能は，当時としては世界一だ

ったかもしれないが，風洞模型＋支持装置の粘性流

解析には 1,000 万点規模の格子が必要であり，その規

模の解析には至れなかったということである．処理

性能以外にも，メモリの少なさやディスクの少なさ

が，単に「計算ができます」という可能性提示以上の，

例えばパラメータスタディや課題解決といった実用

解析を行うことを阻んだ． 
第二は，前処理（格子生成）や後処理を含めたソフ

トウェアの整備が不十分だったこと．CFD を行うに

は，格子が必要である．コンピュータはデジタルデー

タしか扱えないため，計算を行う点を空間上に定義

する必要があり，点を適切に分布させる作業は俗に

「格子を張る」と呼ばれる．当時は，解析ソルバとし

て，格子点が規則的に並んだ格子を扱う構造格子ソ

ルバしかなかったため，構造格子の作成に非常に長

時間を要した．場合によっては専門 SE の作業でも数

か月以上かかる作業であった．これは，風洞模型を作

るのとたいして変わらない時間である．また，複雑形

状・実形状に対応するための技術も未熟であった．さ

らに，NWT Fortran は，並列処理を可能にはしたもの

の，あくまでループベースであり，現在では一般的な

領域分割並列のような考え方は取り入れられていな

かったため，領域間の複雑な通信には対応できなか

った． 
第三は，結果の妥当性を十分に検証できなかった

こと．できないというと語弊があるかもしれないが，

計算結果が出てきても，それが定量的に正しいかど

うかは，実際の試験データとの突合せを行って初め

てわかる．比較できるデータを用意できるかという

風洞試験側の問題もある．また，乱流モデル等の物理

モデルの妥当性についての検証も難しかった． 

数値風洞の実現を引き寄せるには，何はともあれ

まず計算処理能力を高める，すなわち第一の課題を

克服する必要がある．航技研は，NWT の後，2002 年，

第 3 世代 NS システム NS3 として，富士通 HPC2500
を中核とするスカラーシステムを導入した [9]．
HPC2500 はノードあたり 32CPU を有し，ノード性能

は 64GFLOPS，トータルで 56 ノード，性能的には

9.3TFLOPS であった．メモリ量 3.6TB，ディスク量

620TB と，初めて十分な量のメモリ，ストレージが整

備された． 

 
一方，ソフトウェア的には，この時代になるとマル

チブロック構造格子による粘性流解析が主流になっ

た．解析コードとしてはUPACS[13]がよく使われた．

MPI が主流になり，マルチブロック領域分割による

並列化という考え方ともマッチした．このシステム

とマルチブロック解析コードにより，始めて風洞中

の模型のまともな解析が可能となった．図 6 は，遷音

速風洞の風洞スロット壁が抵抗に与える影響の計算

をしたもので，音速近傍で本来発散すべき抵抗が減

少することが示された[14]．しかし，マルチブロック

構造格子といえども構造格子の一種であるがゆえに，

格子作成には職人的な技とそれなりの時間が要求さ

れ，計算速度の点でも風洞試験のデータ生産性には

到底及ばなかった． 
2003 年，航技研は宇宙科学研究所，宇宙開発事業

団と統合され，宇宙航空研究開発機構（JAXA）にな

った．その後、2009 年，JAXA は新たなスパコンシス

テムを導入し，システム名も NSS から JSS（JAXA 
Supercomputer System）になり，その初代ということ

で JSS1 と呼ばれた．JSS1 の中核システムは M シス

テムと呼ばれ，富士通 FX1 をノードとし，ファット

ツリーで結合されたクラスタシステムであった[15]．
FX1 はノード性能 40GFLOPS，ノードメモリ 32GB を

有し，M システム全体として 3,008 ノード，

120TFLOPS の性能を有した．FX1 ノードは，4 コア

CPU が 1 ソケットから成り，メモリバンド幅 40GB/s
（B/F 比=1）という特長を有した． 

前システム頃から，CFD ソルバの主流は構造格子

ソルバから非構造格子ソルバ（例えば TAS[16]）に移

りつつあった．非構造格子となると，格子点を順番に

並べる必要がなくなるため，構造格子に比べ格子生

成の負荷はぐーんと軽くなる．ただし，そのツケが解

析ソルバとコンピュータに圧しかかってくる．すな

わち，非構造ソルバは，無頓着に作ると再帰参照や 

 

図 6 遷音速風洞中の模型の解析[14] 
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格子データ（MEGG3D, HexaGrid, Gridgen)
計算条件

前処理

後処理

空力データ（6分力）
可視化データ（Fieldview, Tecplot, Paraview）

•データ構造の変換，領域分割
•面積・体積の計算
•並び替え，格子品質チェック

•流体解析

•可視化用データ作成

ソルバー

 
メモリアクセス量が増え，実行性能の低い（＝計算速

度の遅い）ソルバになりがちになる．また，メモリア

クセスは，ランダムアクセスになるため，コンピュー

タには基本的に高いメモリ性能が要求される． 
我々はこの課題を克服するために，高速の非構造

格子ソルバとして FaSTAR （ FaST Aerodynamic 
Routines）をスクラッチから開発した[17]．FaSTAR の

主な特長を述べると，まずは，極めてシンプルなデー

タ構造を採用したことである．非構造ソルバでは，セ

ル・節点・面間の接続情報が必要になるが，図 6(a)の
ように面番号からセル番号へのインデックスのみを

保存することとした．また，隣り合うセルの面番号と

セル番号が近くなるように，予めデータを並び替え

ておくことでキャッシュミスを減らす工夫を施した．

さらに，陰解法とマルチグリッド法という収束加速

法を導入した．図 6(b)に示すように，解析プロセスを

分割し，ソルバ部分の負荷をできるだけ軽くした． 
一方，FX1 ノードは，B/F 比=1 が示すようにメモリ

性能が高く，非構造ソルバには向いていた．その結果

として FaSTAR は，マルチグリッドに収束加速効果

も手伝い，図 7(a)に示すように，1,000 万格子の航空

機全機形態の解析を，FX1 の 25 ノード（100 コア）

を使って収束まで 40 分という計算時間を達成した

[18]．図 7(b)は，世界の著名 CFD コードによる格子

1000 万点，100CPU に対する航空機全機形態の計算

時間を比較したもの[19]であるが，収束まで 1 時間を 

 

(a) マルチグリッドによる収束加速[18] 
 

(b) 著名 CFD コードの収束時間の比較[19] 
図 7 FX1 における FaSTAR の収束性能 

 
切る計算速度は当時としては世界最速レベルである

といえる． 
技術革新（イノベーション）の理論に，Abernathy-

Utterback モデルというのがある[20]．簡単に言うと，

製品革新（プロダクトイノベーション）の後に工程革

新（プロセスイノベーション）が訪れるというもので

ある．FaSTAR の登場は，CFD ソルバの世界に，当に

工程革新をもたらしたと言っても過言ではない． 
2008 年からは，風洞試験（Experimental Fluid 

Dynamics; EFD）と数値解析（CFD）のお互いの弱点

を補うとともに，EFD と CFD の融合により 1+1 が 2
以上になるような新たな付加価値を生み出すことを

目指した「デジタル/アナログ・ハイブリッド風洞」

という施策が開始された［図 8］[21]．ハイブリッド

風洞は，JAXA の情報化施策の一環として予算化され，

デジタル風洞としてソフトウェアが整備された． 
解析ソルバの中心は構造から非構造へ移り，格子

生成の負担が従前より軽くなったとはいえ，格子生

成時間や質の良否は依然としてして大きな課題であ

った．そうした中で，注目すべきは，HexaGrid と呼

ばれる自動格子生成ツールが開発された[22]ことで

ある．HexaGrid は，直交六面体を基本として空間を

充填し，壁面近傍では層状の境界層格子を作成する．

非構造格子は，通常，四面体を基本として格子を作成

する場合が多かった［図 9(a)］が，四面体は形状適合 

 

(a) データ構造 
 

(b) 解析プロセス 
図 6 非構造格子ソルバ FaSTAR[17] 図 7

図 8

図 7

図 8

図 9

図 8

図 7

[図 10(a)]
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図 8 デジタル/アナログ・ハイブリッド風洞[21]
 
性は高いものの，節点数が急激に増える，解が鈍りや

すいという弱点があった．これに対し，直交六面体の

場合［図 9(b)］は，形状適合性は劣るが，直交ゆえに

自動化性や高速性に優れ，解の鈍りも少なく，従来，

場合によっては 1 か月以上かかっていた格子生成の

作業を 1 時間以内で行うことを可能とし，数値風洞

のデータ生産性向上に寄与するとともに，上記

FaSTAR とともに上記第二の課題の克服に貢献した． 
我々がハイブリッド風洞の開発に関わったもう一

つの大きな理由は，風洞試験に学ぶところが大きい

と考えたからでもある．数値解析の結果と実験デー

タに差がある場合に，条件を振ったりモデル係数を

修正したりして解析結果を実験データに近づけてい

く作業を揶揄して「合わせ込み」と言ったりする．無

論，実験データありきで，データの素性もわからず解

析結果を実験データに合わせ込むのはほとんど意味

がないが，そもそも実験データにも数値解析にも不

確かさ（Uncertainty）があることを考えれば，それを

定量化（Uncertainty quantification）したり，誤差評価

（Error estimation）する作業は意味があるし重要であ

る．我々は，ハイブリッド風洞の開発作業において，

風洞試験というのは，作業としてそもそもどういう

性格を持ち，データはどのように取られ，補正され，

どういう誤差（不確かさ）を含むのかを理解すること

ができ，それは数値解析結果の定量性向上，すなわち

上記第三の課題克服に大いに役に立った． 

 
ハイブリッド風洞は，JAXA の遷音速風洞を対象に

開発された．遷音速，すなわちマッハ数が 1 近辺の流

れの流路中に模型などの物体を置くと，ブロッケー

ジ効果により流れがチョーク（閉塞）してしまうため，

空気を逃がしてやる必要がある．空気を逃がす方法

には各種あるが，JAXA 遷音速風洞では，測定部の壁

が多孔壁（ポーラス）状になっており，多孔壁穴から

測定部外側のプレナム室に空気が逃げることにより

チョークを避けることができるようになっている．

 

(a) 四面体非構造格子 
 

(b) 六面体非構造格子 
図 9 非構造格子 

 

図 10 JAXA 遷音速風洞の壁干渉モデルの開発[23]

図 9

図 10

図 11

[図 10(b)]
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数値風洞を実現するためには，この多孔壁の効果を

数値解析に取り込む必要があり，我々は 1 個 1 個の

多孔壁穴を通る流れの解析から多孔壁全体の特性を

表すモデルを開発した[23]．これを数値解析取り込む

ことにより，多孔壁の効果を正確に予測することを

可能とした．図 10 は，測定部の上部壁の中央線上に

おける圧力分布を実験と解析で比較したものである．

点線が従来の Harloff モデル，実線が我々が新たに開

発したモデルを用いたときの解析結果であるが，新

モデルの実験との一致が極めて良いのがわかる[23]． 
図 11 は，航空機形状の線形領域（巡航状態）にお

ける揚力係数，抗力係数，モーメント係数の風洞試験

と CFD 解析における誤差（不確かさ，影響度）を示

したものである．このうち，上の 6 行は風洞試験条件

が異なることによる不確かさ，下の 2 行は CFD の計

算条件が異なることによる不確かさを示している．

ここで風洞試験条件とは，図 11 下に示すように模型

支持装置（スティング）の形状が直支持による場合と

ブレード支持による場合とでどう違うかとか，模型

の変形の影響とか壁があることによる影響がどの程

度あるかということを示している．詳細は文献[24]を
参照されたい．この表が示しているのは，我々が最終

的に知りたいのは，支持装置や壁の干渉がない状態

での模型の空力特性であるとすると，風洞試験も

CFD も誤差（不確かさ）は同程度ということである．

これは，模型の空力特性を求める上で，風洞試験と

CFD の差はないことを意味しており，残るはデータ

の生産性ということになる．一方，CFD の物理モデ

ルの検証（Validation）には風洞試験のデータが必須で

あり，民間機の開発では燃費性能の評価のために抵

抗値に関して 1％以下の高い精度が必要とされてい

ることを考えると，風洞試験の計測精度の向上と

CFD の検証のための詳細なデータ取得の実現は重要

な課題である． 
 
 

図 11 誤差（不確かさ）要因の比較[24] 

４． 数値風洞の現状と課題 

JAXA では，2015 年より，JAXA として第 2 世代に

あたるスパコンシステム JSS2 を導入した．JSS2 の中

核システムは SORA-MA と呼ばれ，富士通 FX100 を

ノードとし，TOFU2 と呼ばれる独自のネットワーク

でトーラス結合されたトータル 3,240 ノード（103,680
コア）から成る処理性能 3.49PFLOPS のクラスタシス

テムである[25]． 
我々は，JSS1 で既に 1,000 万点 100 コア（25 ノー

ド）で 1 ケース 40 分という計算速度を達成していた

が，風洞のデータ生産性（200 ケース/日）に追いつく

には，1 ケース数分程度，JSS1 の 20 倍程度の計算速

度を実現する必要があった．JSS2 では，コアあたり

の処理性能は JSS1 の 3 倍程度になっているので，同

じ 100 コア使用では 1/3 程度の 1 ケース 15 分程度で

計算ができた［図 12］．JSS2 は，ノードあたり 32 コ

アを有し，システム全体のコア数は 100,000 以上（ノ

ード数は 3,000 以上）あるので，ユーザとしては 1,000
コア（32 ノード）程度までは，普通にジョブを流す

（普段使いする）ことができる．そこで 500 コア，

1,000 コアで計算してみると，同じ格子で 4 分，2 分

で計算を終了することができた［図 12］．1 ケース 2
分ということは 1 時間 30 ケース，日中 8 時間とする

と，1 日 240 ケースの計算が可能となる．ここに至っ

て，数値風洞はデータ生産性の点では風洞試験に追

いついた[26]，といえる．複数のジョブを同時実行さ

せればもっと多くのケース数も可能であり，風洞試

験以上の生産性も容易に実現可能である．一方で，32
ノードというノード数は，スパコンでなくても部門

のクラスタとしても整備できる数であることを考え

れば，（少なくとも定常計算の範囲では）数値風洞が

スパコンから独立する日も目前まで来ている． 
図 13 は，数値解析（CFD）と風洞試験（WTT）の

データ生産性，すなわちデータ数とその取得時間に

関して，過去から現在に至る変遷を定性的に示した

ものである．縦軸はコストと読み替えても良い．傾き

  

図 12 FX100 における FaSTAR の収束性能[26] 

CL CD Cm

Near-Field支持干渉（直スティング） -1% -4% -10%
Near-Field支持干渉（ブレード） -1% -1% -1%
Faｒ－Field支持干渉 -1% -6% -5%
遷移 2% -2% 4%
模型変形 -5% -4% -7%
壁干渉 -1% 1% 0%
格子 4% 5% 10%
乱流モデル 4% 5% 7%

図 12

図 11

図 12

図 12

図 13

図 13

図 13

図 14
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れないが，周りの空気は実際の大気なので，湿気や擾

乱があったりする．計算機性能が向上すればそうい

った条件を考慮した計算ができるようになるかもし

れない．しかし，（読者の方々は既にお気づきかもし

れないが，）問題は，そういった実際に航空機が飛ん

でいるときの大気の条件や機体の状態をどうやって

把握するかであり，これが予想以上に難しい．JAXA
では，実験用航空機「飛翔」を使ったデータ取得を始

めているが[33]，現実的なデジタル・フライトが可能

になるには，相当の時間を要するであろう．ただ，世

界的に見ると，フライト試験，風洞試験，CFD の連

携というプロジェクトが走り始めており[34]，今後の

展開が注目されるところである． 
一方で，JAXA では，数値解析を，風洞だけでなく

他の設備とうまく連携させて新たな付加価値を生も

うという「統合シミュレーション拠点」という構想を

スタートさせている．背景にあるのは，IoT（Internet 
of Things）や人工知能といった新しい技術の進歩であ

り，設備がらみの従来の技術・実績と新しい技術をう

まく組み合わせることにより，ワンストップソリュ

ーションや今までにない設備利用の形態を模索し始

めている． 
 
６． おわりに 

本報では，数値風洞について，その概念や歴史的経

緯，現状と課題，将来展望について述べた．数値風洞

が風洞試験の生産性に到達できた最大の理由は計算

機性能の向上であったことは明らかである．ただし，

単に計算ができるということと，それが役に立つ・使

えるということとは違う．役に立たせるためには，ソ

フトウェアの絶え間ないブラッシュアップ，不確か

さの定量化とその低減，ニーズの的確な把握，利用性

の向上などが必要であり，その実現にはそれなりの

時間と労力がかかる，ということである．数値風洞の

場合，単に計算ができる段階から役に立つ段階まで

30 年近い年月がかかった．30 年は流石にかかり過ぎ，

という誹りもあるかもしれないが，スパコンを使っ

て最先端の（誰もやっていない）アプリケーションを

開発しつつ，それを実利用まで持っていくためには

相応の時間がかかるというのは本報を読めばおわか

りいただけるのではないか．また，我々の考えるスー

パーコンピューティングやその進化とはそういうも

のである． 
ここでは数値風洞という文脈の中で，数値解析に

よる風洞試験の代替を中心に述べはしたものの，風

洞試験は実は当面はなくならないと思われる．それ

どころか，数値解析の進展とともに，その役割を変え

つつ別な意味での重要性を増す可能性が高い．数値

解析の生産性は，早かれ遅かれ風洞試験の生産性を

本当の意味で凌駕するであろう．しかし，NS1 のとこ

ろで課題として述べたように，数値解析には常に信

頼性，定量性のチェックが必要である．数値解析には

いろいろなモデル（乱流モデル，燃焼モデル，壁モデ

ルなど）が必要であり，モデルの妥当性確認や新たな

モデルの構築には精密な実験・試験は不可欠である．

なぜなら，（全ての現象が DNS で計算できるような

時代が来れば話は別だが，）計算だけでは新たなモデ

ルを作るのは難しいからである．そうした場合にも

っとも重要なのは，解析でも試験でもなく，人間の知

恵であるということを我々は常に念頭に置くべきで

ある． 
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ABSTRACT 
Japan Aerospace Exploration Agency has been investigating scramjet engines in Kakuda Space Center using RamJet 

Engine Test Facility (RJTF) et al.  The engine tested at the flight condition of Mach 6 showed very steep fuel 

distribution.  The fuel injected from the vertical injector on the side wall stays near the side wall and the top wall along 

the engine.  The steep fuel distribution is an obstacle for the engine performance completion.  In order to solve the 

problem, the authors are focusing the influence of cowl shock wave on the fuel distribution.  In the result of simulation 

by visualizing the stream lines in CFD, the effective stream lines are found useful for the fuel spreading.  In this paper 

the authors describe results of trial combustion in two engine configurations including the improved configuration.   
 

 

 
１．始めに 
 スクラムジェットエンジンとは、空気吸い込み式超音速燃焼エ

ンジン（Supersonic Combustion Ramjet Engine）のことであり、将来

の極超音速推進機関として、米国、西欧、ロシア、豪州、中国等

で研究が進められ、基礎的研究から飛行試験まで広範に亘ってい

る。飛行試験では比較的最近の例として米国 NASA が実施した

X51A の飛行試験がある（1）。また、豪州等では国際共同研究が活

発であり、飛行試験を志向した論文も見られる。一例を文献(2)に

示す。 
 当宇宙航空研究開発機構角田宇宙センター（以下『当所』と略

記）では、スクラムジェットエンジンの技術確立を目指し、旧航

空宇宙技術研究所以来ラムジェットエンジン試験設備（RJTF）(3)

を用いた２ｍ級サブスケールエンジン試験を中心として飛行条件

Mach４、６、８等の研究を重ねて来、多くの知見を得ている。一

部を文献 (4)~(15)に示す。 
その RJTF エンジン試験の過程において、エンジン側壁から垂

直に噴射される燃料はエンジン流路断面全体には拡がらず、側板

や天板に貼り付く様な強い偏りを有することが判明している(4)。

これがエンジン性能発揮への障害となっている。 
佐藤らは、当所で実施のスクラムジェットエンジン試験の結果

を踏まえ、エンジン内に生ずる衝撃波が燃料当量比分布に与える

影響を数値流体力学（CFD）援用にて調べている(16)~(19)。 
特に、ストラット及びカウルの組み合わせが形作る衝撃波構造

がエンジン内流れの構造を決定付けており、その詳細をCFDにて

解析している。その過程でストラットの効果を見出し、それを概

念化し応用法を検討している(20)~(23)。また、今日までストラット周

りの流れ場の考察を行う手段として流線の可視化及び遡り法（遡

上法）を考案し、当量比分布改善に資する可能性のある流線を見

出し、これを『有効流線』と位置付けた(24)。 
本報告では、これら実績を踏まえて燃焼計算の試行を行なった

ので、その結果を述べる。今回は側板噴射前提の試行結果を記す。 
 

２．ストラットが形成する流れ場と当量比分布 
ストラットはエンジン空気吸込み圧縮過程の流路中央部に取り

付けられるもので、空気力学的効果により圧縮過程を短くし得、

それによりエンジンの小型化、曳いては軽量化に繋がる等の利点
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が有る。当所の RJTF 試験結果の精査により次の効果を見出して

いる。①高温三角域の形成(20)、②ストラット背後の滞在時間の拡

大 (22)、③ストラット背後の流体輸送(22, 23)の三効果である。『高温

三角域』とは、ストラット前縁からの衝撃波がカウル前縁からの

衝撃波と三次元的に重なり合って形成される高温度分布で、エン

ジン内燃焼を出力が増大する強燃焼に移行させるのに有効な温度

分布である。ストラット背後に形成される後流の存在により流体

滞在時間が長く取れ保炎に有効である。また、ストラット背後の

後流中に見出される流体輸送は噴射後の燃料の混合促進に有効で

ある。これらの活用がエンジン性能の向上に資するものと期待出

来る。 
ストラットの働きについては過去には当所工藤らにより小型燃

焼風洞を用いた要素試験にてストラットからの燃料噴射の効果が

確認されている(25)。 
当報告では気流状態の流れ場の検討を基礎としている。エンジ

ン試験においては結果検討の場面にて、試験で計測された性能が

燃焼の影響かエンジン固有の気流性状の影響かの議論が繰り返さ

れる。燃焼の影響と言い切るにも気流状態のエンジン内流れを掌

握し尽くす必要がある。詰まり、エンジン性能を評価するため欠

かせない検討である。又、CFDでは非燃焼条件の方が速やかに解

を得易く、設計時に形状等の修正を繰り返す際の判断に有利であ

る。勿論、燃焼状態に移行すればエンジン内流れ場が大きく変化

することも判明しているが、電算機の性能が飛躍的に向上した現

在でも形状等を変更する度に逐一 CFD で燃焼計算を行うのは必

ずしも現実的ではない。計算負荷の大きい燃焼状態のCFDは条件

を絞り込んだものを対象とするのが適切であり、別途計算を進め

て来た。 
尚、気流状態と燃焼状態との流れ場の違いに就いては佐藤らが、

燃焼によりエンジン内当量比分布が均されるということを示して

いる(26,27)。この検討結果に基づき、気流状態からの類推は定性的

範囲に於いて可能と考えている。 
 

３．エンジン形態と性能 
図 1 は当所で供試したエンジンで、インレット、分離部、燃焼

器、燃焼器拡大部、ノズルより成り、正面断面が幅200mm、高さ

250mmで、全長が2100mm、側板が全体に45度の後退角を有し、

天板・両側板・カウルの４枚より構成される矩形断面型のもので

ある。分離部の出口には後向きの段差があり、その段差の下流

32mmの所に燃料垂直噴射孔12本が並ぶ。また、エンジン流路中

程にはストラットが装着され、当形態では天板からカウルに亘る

5/5 高さストラットが装着されている。RJTF 試験では試験番号

M6S43等一連のものに該当する。 
RJTF における試験条件は、飛行条件 Mach６相当（エンジン入

口Mach5.3）、総温1500K、機体下面境界層込み等である。  
この5/5高さストラットエンジン形態は、RJTF試験（M6S43等）

にて速やかな強燃焼移行と高い燃焼効率等を示し、比較的低い当

量比で発生推力1620Nを出し、比較優位な形態であることが確認

されている(4)。また、良好な性能と流れ場の関係については佐藤

らが検討し報告している(20, 28)。 
 
 

 
 
Fig.１ Outline of scramjet engine tested.(4)  The engine is set 
upside-down on the test bed. 
 
 

 

 

a) 5/5H Strut configuration 
 

 

 
b) Boat-tail Strut configuration 

 
Fig.２ Two types of struts.  The 5/5H Strut configuration (a) and the 
Boat-tail Strut (b) are compared by means of CFD. 
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４．比較形態－試験済み形態と想定形態 
４－１ 計算対象 
 図２には 5/5 高さストラット形態とそれに対比するボートテイ

ル形ストラット形態の詳細を示す。後者は改良型提案エンジンで

あり当計算においては仮想形態である。両ストラットも側板と同

じ高さのストラットではあるが、当論文では上の様に呼び分ける。

5/5高さストラットは後縁部分が矩形であり、ボートテイル形スト

ラットは後縁手前で絞られた形であり全長も短い。全長は、5/5高
さストラットが 393mm（図２a）、ボートテイル形ストラットは

301mmである（図２b）。この形状とした狙いは後縁を絞り抗力を

下げることと後縁下流にて流体の滞在時間を確保することの両立

である(29)。 
４－２ 数値計算方法 
計算には汎用流体解析ソルバ Fluent を用いた。最少格子幅はス

トラット前縁周辺等の0.1mmである。計算ではエンジン左右中央

断面を対称面とする右舷半裁を対象とし、格子数は 503 万、対流

項評価の数値流束はAUSM＋、制限関数は二次精度、時間積分は

陽的解法、乱流モデルはSpalart-Almaras である。壁面は等温(300K:
主流温度)と仮定した。 
気流条件は、流入マッハ数5.3等RJTFエンジン試験条件に揃え

ている。 
燃焼計算に関しては、反応モデルはPetersen and Hansonの論文(30)

を元に水素-酸素の反応式をFluentに読み込ませたものを用いてい

る。 
乱流燃焼モデルは渦拡散法（EDC：Eddy Dissipation Concept）、

反応は9種20素反応である。 
尚、数値計算には当機構の統合スーパーコンピュータ“JSS2”

を用いた。 
 
５．流れ場の歪 
 燃料当量比の偏りの原因の一つが流れ場の歪である。この歪に

就いては佐藤らが今日までRJTFデータを基にCFD解析を進め詳

細を調べて来た(18)。以下、その概要を示す。 
５－１ 側板噴射の流線及び質量流率ρuの断面分布(18) 
現に試験の行われた側板垂直噴射では流線はどのような軌跡を

辿るのかCFD結果に基づき次に確認する。 
図３は側板面に設けられた垂直噴射孔 12 本からの流線を模し

たものである。図中の左がインレット、右がエンジン出口で、下

が天板、上がカウルである。流れは左から右に向かう。実際のエ

ンジン試験はこの側板垂直噴射を中心に行われた。燃焼下のガス

採取結果でも燃料当量比は天板及び両側板に偏る分布であった(4)。 
この図３の可視化は具体的には側板 12 本の垂直噴射孔の近傍

を通る流線がどこから来てどこへ向かうかをエンジン全長通しで

可視化したものである。側板噴射孔位置から 5.5mm離れた位置を

通過する流線を辿った。この5.5mmとは垂直噴射される噴流の貫

通高さ(31)から定めた値である。 
図３a、図３bは同時にエンジン内各断面での質量流率分布を示

している。位置は①ストラット直下流、②燃焼器拡大部途中、③

燃焼器拡大部出口付近、④エンジン出口直前の四箇所である。 
5/5高さストラット形態ではストラット直下流（断面①）から高

質量流率領域が両側板側に張り付いているのに対し、ボートテイ

ル形ストラット形態ではストラット直下流（断面①）にエンジン

中心且つカウル寄りに高質量流率領域が形成されている。（図中の

赤色部分） これを狙いどころとして燃料を噴射すれば、当量比

分布の改善と燃焼効率の向上とを期待させるものとなる。 
両形態とも側板噴射孔位置からの流線は天板と両側板に貼り付

くように走っている。相対的にはボートテイル形ストラット形態

の方が若干ながら中心部寄りに拡散している傾向が見られる。 
しかし、側板噴射孔位置からの流線はエンジン中心部に届く傾

向は見当たらない。当所のエンジン試験結果(4)と重ね合わすと、

側板噴射には限界があることが確認できる。エンジン断面中心部

に燃料を届かせ且つ気流の質量流率の高いところに燃料を分配す

るには、側板噴射のみでは燃料が達せず、ストラット周辺からの

噴射を追加する必要が有り、その噴射が巧妙に行われて初めて燃

料偏在の補正が可能となる。 
 
 

 
 

a) 5/5-Height Strut configuration 
 
 

 
 

b) Boat-tail Strut configuration 
 
Fig.３ Streamlines from the strut and mass fluxes ρu in the 
engines.(18)  Cross sections: ①downstream of the strut (1m from the top 
wall leading edge), ②midway of the combustor expansion (1.25m as the 
above), ③near the exit of the combustor extension (1.5m as the above) 
and ④near the engine exit(1.8m as the above). 
 
 
５－２ 燃焼計算の試行結果 
 次に燃焼計算を試行した結果を紹介する。今日までのエンジン

内流れ場の探索(24)では、纏まった高質量流率領域を形成し当量比 
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a) 5/5-Height Strut configuration 
 
 

 
 

b) Boat-tail Strut configuration 
 
Fig.４ Trial combustion calculations in the both configurations.  
 
 
分布改善につながりそうなのは、ストラット噴射ではあるが、検 
討の基本条件を確保するため、先行的に燃料の側板垂直噴射の流

れ場を対象として燃焼計算を行った。 
計算条件は前述の通りであるが、燃料噴射の条件は次の通りで

ある。噴射燃料は気体水素H2、流量は燃料噴射孔１本当たり 2g/s、
噴射孔は片側板に 12 本、両側板では 24 本となるので、総流量は

48g/sである。 
 図４に燃焼計算の結果を示す。図４aは5/5高さストラット形態、

図４b はボートテイル形ストラット形態であり、共に左がインレ

ット側、右奥がエンジン出口で、下が天板、上がカウルである。

流れは左から右奥に向かい、段差下流の燃料噴射孔12本から水素

燃料が噴射される。 
 図の中程には、側板上の12本の燃料噴射孔を象るように、燃料

噴流に対応する流れが見える。色分布付きの面は燃料水素の質量

分率 0.05％の等値面であり、その色分布はエンジン内部流の温度

である。特に赤色は1000K級の温度分布の箇所である。反応によ

る発熱が充分確認できる。 
 また、エンジン出口断面に見える色付き等高線はエンジン出口

におけるエンジン内部流の質量流率分布である。これを参照する

ことで、燃焼によってエンジン内部流の歪がどれ程変化したかを

追うことが出来る。 
 図４の両形態を比較すると、12本の燃料噴射孔の周囲が赤色と

なっているのは両形態とも共通である。違いとして目立つのはノ

ズル部天板寄りの箇所の赤色分布である。この箇所はカウル前縁

衝撃波が天板に入射し反射する位置である。そこでは 5/5 高さス

トラット形態の方がより赤色域が広い。その分発熱が大きく、燃

焼を更に増進する元となることが想定できる。 
 実際のエンジン試験では、天板寄りの当該箇所での発熱の大き

さが確認されており、この発熱により天板面の圧力上昇が促進さ

れ、エンジン不始動（天板面全域剥離）が早めに引き起こされる

ことが観測されている。 
 不始動を遅らせることが高当量比までの燃料投入を可能としエ

ンジンの性能を伸長させることに通ずるので、この天板寄りの領

域に発熱が集中することを回避しつつエンジン断面中心域で燃焼

が活発化する形態と設計法が望まれる。例えば、側板からの燃料

噴射では、燃料が天板側に集中する燃料噴射孔は閉ざし、カウル

寄りの噴射孔から選択的に噴射すると言った噴射孔制御に有効性

が見出せる。また、佐藤らが行った気流条件流線遡り可視化でも、

エンジン出口の高質量流率域に届く流線の一部には側板寄りに源

を有するものがある(32)。 
今回の試行を基に各条件の仮想実験を進めると共に燃料のスト

ラット噴射の仮想実験を行う必要がある。 
 
６．終わりに 
 エンジン試験実施済みのエンジンと改良型提案エンジンとに就

いて、エンジン内の流れ場の歪を質量流率分布で把握し、側板垂

直噴射条件の燃焼計算を試行した。各確認を進めることでストラ

ット噴射の仮想実験に取り掛かることが可能である。 
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酸化剤流量制御によるハイブリッドロケット消炎再着火の有効運用
Effective operations of hybrid-rocket extinction-reignition

via oxidizer-mass-flow control
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The objective of this study is to reveal extinction-reignition ascendancy, which is one of the beneficial points of hybrid rocket,
for expanding downrange and duration in the lower thermosphere in view of simple control of oxidizer mass flow. Swirling-flow
oxidizer is furnished with solid fuel; we adopt polypropylene for solid fuel and liquid oxygen for oxidizer. A multidisciplinary design
optimization has been implemented by using a hybrid evolutionary computation; data mining has been also conducted by using a
scatter plot matrix to efficiently perceive the entire design space. It is consequently revealed that the hypothesis in the prior study is
proved; extinction-reignition extends not only duration but also, downrange. Scatter plot matrix results express physical mechanisms
of design-variable behaviors for the objective functions and also the roles of the design variables via bird’s-eye visualization of the
entire design space constitution.

1. Introduction

Single-stage rockets have been researched and developed for
scientific observations and experiments of high-altitude zero-
gravity condition, whereas multi-stage rockets have been for or-
bit injections of payloads. Institute of Space and Astronautical
Science (ISAS)/Japan Aerospace Exploration Agency (JAXA)
has been operating Kappa, Lambda, and Mu series rockets as
the representatives of solid rocket to contribute to space science
researches. Although Epsilon series began to be operated from
September 2013, a next-generation rocket is necessary to fulfill
higher-frequent and lower-cost space transportations.

Hybrid rocket engines (HREs) using different phases be-
tween fuel and oxidizer (solid fuel and liquid/gas oxidizer is
generally used) have been researched and developed as an in-
novative technology in mainly the E.U. 1) and the U.S. 2) Each
country has plans to adopt an HRE to a main engine of space
transports because of several advantages: lower cost, higher
safety (especially important for manned mission), and pollu-
tion free flight due to no gunpowder use. In contrast, disad-
vantages of HREs proceed from their combustion. Since HREs
have low regression rate of solid fuel due to turbulent bound-
ary layer combustion, the thrust of HREs is less than that of
pure-solid/liquid engines which premixed combustion 3) is im-
plemented. Moreover, since the mixture ratio between solid fuel
and liquid/gas oxidizer (O/F) is temporally fluctuated, thrust
changes with time. Research topics of HREs are improving
those performances via experiments.

Now in Japan, ISAS/JAXA recently researches HREs to de-
velop a next-generation space transportation. Research topics
are vaporization of liquid oxygen, advancement of exhaust ve-
locity c∗ efficiency, progress of regression rate, stable ignition,
and numerical simulations of turbulent boundary layer com-
bustion. In contrast, we will investigate hybrid-rocket ascen-
dancy via design optimizations as a part of ISAS/JAXA’s hy-

brid rocket project. The objective of the design optimizations
in this project is to quantitatively indicate hybrid-rocket advan-
tage compared with the current rockets via design optimiza-
tions; multidisciplinary design requirements: chemical equilib-
rium, thrust, structural, aerodynamics, and trajectory analyses
are driven. Furthermore, exhaustive design information will
be obtained to additionally consider manufacturing, productive,
and market factors for practical problems (optimization is diffi-
cult to deal with them due to the difficulty of quantitative defi-
nition).

Design informatics (DI) has essential for not only an oper-
ating system itself but also its applications to practical prob-
lems so that science contributes toward the real world. Results
themselves do not possess versatility in application problems
due to their particularity; system versatility is indeed critical
in application problems because it is revealed that application
range is expanded. Furthermore, the application results indi-
cate the guidance for system improvements. In this study, we
conceptually explore a design optimization of a single-stage
sounding hybrid rocket using DI approach. The objective is
that extinction-reignition advantage in the science mission for
aurora observation on hybrid rocket will be quantitatively re-
vealed. Since HREs are comparatively easy to perform multi-
time ignition 4), extinction-reignition supremacy is especially
predicted by using design informatics approach.

We researched step by step in the previous studies. As a first
step, an optimization problem on single-time ignition, which is
the identical condition of the current solid rocket, was defined
to obtain the design information 5). As a second step, the impli-
cation of solid fuels in the performance of hybrid rocket was re-
vealed because the regression rate is one of the key elements for
hybrid-rocket performance 6). Finally, this study investigates an
extinction-reignition sequence to reveal a hybrid-rocket ascen-
dancy as multi-time ignition. We acquired a hypothesis regard-
ing the difference between 1st and 2nd combustion characteris-
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tics in the previous study for investigating extinction-reignition
advantage on a hybrid rocket system 7). The objective of this
study is to verify it.

The constitution of this paper is as follows. The optimization
and data-mining techniques used in DI are explained in Chapter
2. The problem definition for designing a hybrid rocket are
shown in Chapter 3. Otimization and data-mining results are
revealed; the knowledge is also discussed in Chapter 4.

2. Problem definition

We consider a design optimization for a single-stage sound-
ing hybrid rocket, simply composed of a payload chamber, an
oxidizer tank, a combustion chamber, and a nozzle 8) shown in
Fig. 1. A launch vehicle for aurora scientific observation will be
focused because more efficient sounding rockets are desired due
to successful obtaining new scientific knowledge on the aurora
observation by ISAS/JAXA in 2009. In addition, a single-stage
hybrid rocket problem fits for resolving fundamental physics
regarding HREs and for improving the problem definition.

The problem definition is identical with the previous study 7)

except for the design variables. Since the acquired hypothe-
sis indicates that 2nd combustion should be feeble to merely
sustain vehicle gross weight, we anew prepare design variables
regarding oxidizer mass flow for each combustion.

2.1. Objective functions
Three objective functions are defined. First objective is maxi-

mizing the downrange in the lower thermosphere (altitude of 90
to 150 [km]) Rd [km] (obj1). Second is maximizing the duration
in the lower thermosphere Td [sec] (obj2). It recently turns out
that atmosphere has furious and intricate motion in the lower
thermosphere due to energy injection, from which derives au-
rora, from high altitude. The view of these objective functions
is to secure the horizontal distance and time for competently ob-
serving atmospheric temperature and the wind so that thermal
energy balance is elucidated on atmospheric dynamics. Third
objective is minimizing the initial gross weight of launch vehi-
cle Mtot(0) [kg] (obj3), which is generally the primary proposi-
tion for space transportations.
2.2. Design variables

We use 10 design variables: oxidizer mass flow on 1st com-
bustion ṁ(1st)

ox [kg/sec] (dv1), oxidizer mass flow on 2nd com-
bustion ṁ(2nd)

ox [kg/sec] (dv2), fuel length Lfuel [m] (dv3), initial
radius of port rport(0) [m] (dv4), total combustion time t(total)

burn

[sec] (dv5), first combustion time t(1st)
burn [sec] (dv6), extinction

time from the end of first combustion to the beginning of sec-

Fig. 1. Conceptual illustrations of hybrid rocket.

ond combustion text [sec] (dv7), initial pressure in combustion
chamber Pcc(0) [MPa] (dv8), aperture ratio of nozzle ϵ [-] (dv9),
and elevation at launch time ϕ(0) [deg] (dv10).

We set two combustion times as follows:

t(1st)
burn =


t(total)
burn (t(total)

burn < t(1st)
burn)

t(1st)
burn (t(total)

burn ≥ t(1st)
burn)
,

t(2nd)
burn =


0 (t(total)

burn < t(1st)
burn)

t(total)
burn − t(1st)

burn (t(total)
burn ≥ t(1st)

burn)
.

(1)

Under t(total)
burn < t(1st)

burn condition, it is defined that t(1st)
burn is set to

be t(total)
burn and second-time combustion is not performed. Note

that there is no constraint except upper/lower limits of each de-
sign variable summarized in Table 1. These upper/lower val-
ues are exhaustively covering the region of the design space
which is physically admitted. When there is a sweet spot (the
region that all objective functions proceed optimum directions)
in the objective-function space, the exploration space would in-
tentionally become narrow due to the operation of range adap-
tation on the evolutionary computation.
2.3. Evaluation method of hybrid rocket

First of all, O/F(t) is computed by the following equation.

O/F(t) =
ṁox(t)
ṁfuel(t)

, (2)

where ṁox(t) is set from dv1 and dv2 as well as

ṁfuel(t) = 2πrport(t)Lfuelρfuelṙport(t),

rport(t) = rport(0) +
∫

ṙport(t)dt.
(3)

ṁox(t) and ṁfuel(t) are the mass flow of oxidizer/fuel [kg/sec]
at time t, respectively. rport(t) is port radius [m] at t, Lfuel de-
scribes fuel length, and ρfuel is fuel density [kg/m3]. ṙport(t) de-
scribes the regression rate. Note that since HREs perform no
premixed combustion which conventional rocket engine imple-
ments but turbulent boundary layer combustion, O/F(t) is not
constant but timely fluctuated. After that, an analysis of chem-
ical equilibrium is performed by using NASA-CEA (chemical
equilibrium with applications) 9), then trajectory, thrust, aero-
dynamic, and structural analyses are respectively implemented.
A body is assumed as rigidness. As the time step is set to be 0.5
[sec], it takes roughly 10 [sec] for an individual evaluation on a
general desktop computer.

A combustion chamber is filled with solid fuel with a sin-
gle port at the center to supply oxidizer. As the regression rate
to the radial direction ṙport(t) [m/sec] generally governs thrust
power of HREs, it is a significant parameter. This study uses
the following experimental model 10)，11);

ṙport(t) = afuel ×Gnfuel
ox (t)

= afuel ×


ṁox(t)
πr2

port(t)


nfuel

,
(4)

where Gox(t) is oxidizer mass flux [kg/m2/sec]. afuel [m/sec]
and nfuel [-] are the constant values experimentally determined
by fuels. Swirling oxidizer flow is carried out; we adopt liquid
oxygen for oxidizer and polypropylene as thermoplastic resin
for solid fuel. Experiments 10)，11) respectively indicate afuel =

8.26 × 10−5 [m/sec] and nfuel = 0.5500 [-] for polypropylene.
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Table 1. Upper/lower limits of each design variable.

serial number design variable unit design space
dv1 oxidizer mass flow on 1st combustion [kg/sec] 1.0 ≤ ṁ(1st)

ox ≤ 30.0
dv2 oxidizer mass flow on 2nd combustion [kg/sec] 1.0 ≤ ṁ(2nd)

ox ≤ 30.0
dv3 fuel length [m] 1.0 ≤ Lfuel ≤ 10.0
dv4 initial radius of port [m] 0.01 ≤ rport(0) ≤ 0.30
dv5 total combustion time [sec] 20.0 ≤ t(total)

burn ≤ 60.0
dv6 1st combustion time [sec] 10.0 ≤ t(1st)

burn ≤ 40.0
dv7 extinction time [sec] 1.0 ≤ text ≤ 300.0
dv8 initial pressure in combustion chamber [MPa] 3.0 ≤ Pcc(0) ≤ 6.0
dv9 aperture ratio of nozzle [-] 5.0 ≤ ϵ ≤ 8.0

dv10 elevation at launch time [deg] 60.0 ≤ ϕ(0) ≤ 90.0

3. Design informatics

DI is essential for practical design problems. Although solv-
ing design optimization problems is important under many-
discipline consideration on engineering 12), the most significant
part of the process is the extraction of useful knowledge of the
design space from results of optimization runs 13)，14). The re-
sults produced by multiobjective optimization (MOO) are not
an individual optimal solution but rather an entire set of opti-
mal solutions due to tradeoffs. That is, MOO results are not
sufficient from the practical point of view as designers need a
conclusive shape and not the entire selection of possible opti-
mal shapes. But optimal-solution set produced by an MOO can
be considered a hypothetical design database for design space.
Thereupon, data mining techniques can be applied to a hypo-
thetical database to acquire not only useful design knowledge
but also structurizing and visualizing design space for concep-
tion support. This approach was suggested as DI 15).

The goal of this approach is the conception support for de-
signers to materialize innovation. This methodology is con-
structed by three essences: problem definition, efficient opti-
mization, and data mining for structurization and visualization
of design space. A design problem including objective func-
tions, design variables, and constraints, is strictly defined in
view of the background physics for several months. Note that
problem definitions are the most important process because it
directly gives effects on design space qualities. If we garru-
lously define a problem, unnecessary evolutionary exploration
should be performed; needless mining will be also carried out
because it is conceived to be low-quality design space. Then,
optimization is implemented to acquire nondominated solutions
(quasi-Pareto solutions) to become hypothetical database. Fi-
nally, data mining is implemented for this database to obtain
design information. Mining has a postprocess role for optimiza-
tion. Mining results might include significant knowledge for
next design phase and also becomes the material to redefine a
design problem.

3.1. Optimization method
DI second phase is optimization; we use evolutionary compu-

tations (ECs). Although we can employ a surrogate models 16):
the radial basis function and the Kriging model 17), which is a
response surface model developed in the field of spatial statis-
tics and geostatistics, we will not select them because they are
generally difficult to deal with a large number of design vari-

ables. In addition, we would like to generate a hypothesis
database using exact solutions. We also employ ECs so that
plural individuals are parallel conducted. We use a hybrid EC
between the differential evolution (DE) and the genetic algo-
rithm (GA) 18).

First, multiple individuals are generated randomly as an ini-
tial population. Then, objective functions are evaluated for each
individual. The population size is equally divided into sub-
populations between DE and GA ∗. New individual candidates
generated via DE and GA are combined. The nondominated
solutions in the combined population are archived in common.
Note that only the archive data is in common between DE and
GA. The respective optimization methods are independently
performed in the hybrid EC.

The hybrid EC is a real-coded optimizer 19). Although GA
is based on the real-coded NSGA-II (the elitist nondominated
sorting genetic algorithm) 20), it is made several improvements
on to be progressed with the diversity of solutions. Fonseca’s
Pareto ranking 21) and the crowding distance 20) are used for fit-
ness values. The stochastic universal sampling 22) is employed
for parents selection. Crossover rate is 100%; the principal
component analysis blended crossover-α (PCABLX) 23) and the
confidence interval based crossover using L2 norm (CIX) 24) are
used because of the high performance for convergence and di-
versity as well as the strength for noise 18). The subpopulation
size served by GA is equally divided for these two crossovers.
Mutation rate is set to be constant as the reciprocal of the num-
ber of design variables. For alternation of generations, we em-
ploy a cross-generational elitist selection model, which uses the
crowding distance for clustering; it selects N solutions from all
parents and offspring. Thereupon, candidates of the next gener-
ation are 2N. We will estimate fitness to be low for maintaining
diversity if crowding distances are small due to falling into local
optima. DE is used as the revised scheme 25) for multiobjective
optimization from DE/rand/1/bin scheme. The scaling factor
F is set to be 0.5. The hybrid EC has a range-adaptation func-
tion 26), which changes the search region according to the statis-
tics of better solutions, for all design variables. Range adapta-
tions are implemented at every 20 generations.
3.2. Data mining

DI third phase is data mining. Scatterplot matrix (SPM) 27)

or be simply named scatterplots remains one of the general vi-

∗ although sub-population size can be changed at every generations on
the optimizer, the determined initial sub-populations are fixed at all
generations
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(a)
(b)

(c) (d)
Fig. 2. Plots of nondominated solutions derived by optimization, (a) plotted in the three-dimensional objective-function space (red) and their plots
projected onto two dimensions, (b) plots projected onto two dimension between Rd (obj1) and Td (obj2) (light green), (c) plots projected onto two
dimension between Td (obj2) and Mtot(0) (obj3) (light blue), and (d) plots projected onto two dimension between Rd (obj1) and Mtot(0) (obj3) (blue).
Note that gray-colored plots represent the results of previous work 7) in view of no oxidizer-mass-flow control.

sual descriptions for multidimensional data due to its simplicity.
SPM is available to simultaneously visualize multidimensional
data constructed by all of objective functions and design vari-
ables like as a bird’s-eye view. Other data-mining techniques
which have flexibility and effective visual expressiveness exist.
However, we merely select SPM so that we will obtain first-step
design information via observing design-space overview.

4. Results

4.1. Optimization results
Population size in the hybrid EC uses 18 individuals; we

perform until 4,500 generations because hypervolume is con-
verged. Figure 2 shows the optimization result. Figure 2(a)
indicates consequently obtained nondominated solutions in the
objective-function space. We can confirm that the present result
improves all objective functions and expands the feasible region
compared with the former result which the problem gave a same
oxidizer mass flow for 1st and 2nd combustions. Note that red

plot denotes the present result; gray plot describes the former
results. We observe the figure to project the nondominated so-
lutions onto 2 dimensions so that we will confirm the detailed
nondominated-solution structure.

Figure 2(b) shows 2 dimensional plots between Rd and Td.
This figure indicates the difference of philosophy for between
extending Rd and Td; we cannot simultaneously fulfill both.
Although the previous study did not realize Rd expansion 7),
oxidizer-mass-flow control can achieve; the extension rate is
roughly 70%. Moreover, it is considerable that Td is approxi-
mately mere constant value at that time due to high horizontal
velocity. In contrast, we can expand Td using oxidizer-mass-
flow control rather than the previous upper limit, but the ex-
tending effect for Td is smaller than that for Rd: roughly 10%.

Figure 2(c) shows 2 dimensional plot between Td and Mtot(0).
This figure describes the specific nondominated surface which
generates a difference in level near 225 [sec], i.e., we should dif-
ferent design strategies in the feasible regions between under Td

of 225 [sec] and over that of 225 [sec]. Extinction-reignition is
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Fig. 3. Scatterplots of the optimization results and their correlation coefficients. The upper/lower values of the axes of the design variables on graphs
are set to be the upper/lower limits of each design variables shown in Table 1. Plots are colored by Rd as obj1; each block is colored by the absolute
value of their correlation coefficients. “dv*” denotes dv5−dv6, i.e., 2nd combustion time t(2nd)

burn ; dv* range is from 0 to 50 [sec].

not performed under Td of 225 [sec] or lower condition; it is im-
plemented under Td of 225 [sec] or upper condition. Both of the
regions have a tradeoff, but we should permit drastic Mtot(0) rise
so that we effectively employ extinction-reignition. Further-
more, inclination ∂Mtot(0)/∂Td, which describes the growth rate
of Mtot(0) for Td, becomes larger than single ignition case un-
der extinction-reignition condition. We should abandon Mtot(0)
restriction for extending Td using extinction-reignition.

Figure 2(d) shows 2 dimensional plot between Rd and
Mtot(0). It is considerable that oxidizer-mass-flow control in
extinction-reignition fulfills Rd expansion to restrain Mtot(0)
increase rather than extending Td. Moreover, when we
compare single ignition and extinciton-reignition, inclination

∂Mtot(0)/∂Rd, which denotes an increasing rate of Mtot(0) for
Rd gain, is approximately continuous.
4.2. Data mining results

Since we already performed the detailed consideration and
discussion regarding the behavior of each design variable in de-
sign space on the previous study 7), we will consider to focus
on the behavior of oxidizer mass flow for 1st and 2nd com-
bustion which re-define in the present study. According to the
hypothesis which we obtained from the data-mining result in
the previous study to define oxidizer mass flow constant 7), the
hybrid EC will actively employ extinction-reignition, however,
the characteristics between 1st and 2nd combustions are entirely
different; 1st needs powerful combustion to launch a body to the
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lower thermosphere; 2nd requires feeble combustion to merely
sustain vehicle gross weight.

SPM shown in Fig. 3 demonstrates that 1st combustion needs
a large value of oxidizer mass flow for maximizing Rd and Td

as well as generating substantial thrust. In contrast, 2nd com-
bustion restrains a small number of oxidizer mass flow so that
a hybrid rocket requires the combustion to generate minimum
thrust for holding up its weight. That is, it is considerable that
the hypothesis is correct.

5. Conclusions

We have studied the effective operations of hybrid-rocket
extinction-reignition using oxidizer-mass-flow control via de-
sign informatics. The results consequently indicate that we have
each appropriate setting for 1st and 2nd combustions; 1st needs
powerful combustion to launch a body to the lower thermo-
sphere; 2nd requires feeble combustion to merely sustain vehi-
cle gross weight. Even if we perform no complicated but simple
control of oxidizer mass flow to be respectively constant values
for each combustion, oxidizer-mass-flow control is useful for
effective operations of a hybrid-rocket system.
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ABSTRACT 
LOX/GCH4 combustion tests of sub-scaled dual-bell nozzle models have been conducted under research collaboration between DLR and 
JAXA. In this report, RANS simulation corresponding to these experiments was conducted to understand phenomena of the operation 
mode-transition and to evaluate prediction capability of the mode-transition condition in case with the combusting gas. The results showed 
that a turbulence model to be used has strong influence on the predicted mode-transition condition and that influence of an oxidizer-fuel 
mixture ratio on the mode-transition condition was different between CFD and the experiments. 
 
 
 
１．はじめに 
高度補償ノズルは、打上げ時に要求される地上推力と高

空で要求される比推力を高いレベルで両立できるポテンシ

ャルを持ち、ロケットエンジンのさらなる高性能化を達成

する手段として期待されている。その一つであるデュアル

ベルノズル 1)は、低膨張比のベースノズルに高膨張比の拡

張ノズルを組み合わせた簡素な構造を持ち、高度補償ノズ

ルの中で実現性が高いものである。環境圧の高い低高度で

はベースノズル内のみが付着流となって低膨張比ノズルと

して機能し、環境圧の低い高高度では、ノズル全体が付着

流となり高膨張比ノズルとして機能する。ベースノズルと

拡張ノズルの接続位置でノズルコンタ形状が変曲点を持つ

ことで、両作動モード間の切替り（作動点遷移）を、飛行

中の環境圧の変化のみで起こすことができる。 
デュアルベルノズル設計上の技術課題の一つが、この作

動点遷移条件の予測技術の確立である。これまでに遷移現

象の解明やデータ蓄積を目的に、サブスケール・ノズル模

型を用いたコールドフロー試験 2,  3)や燃焼試験 4, 5)が実施さ

れている。また、主にコールドフロー試験を対象に CFD に

よる検討 6-9)も数多く報告されており、遷移現象の定量的な

再現には未だ課題を残すものの、遷移現象の詳細理解や

CFD 手法の課題等について検討が進んでいる。 
本報告では、DLR-JAXA 共同研究として実施されたデュ

アルベルノズル LOX/GCH4燃焼試験 4, 5)のうち、JAXA ノズ

ル燃焼試験 5)を対象に RANS 解析を行い、燃焼ガス条件で

の作動点遷移予測を試みた。 
 
２．数値解法 
本解析にはインハウスの軸対称 RANS ソルバを用いた。

実際の燃焼器内では、酸化剤の LOX と燃料の GCH4が上流

端面から噴射され、燃焼器内で混合燃焼が進行するが、

CFD では、LOX/GCH4 平衡燃焼ガスが一様に流入する境界

条件に置き換え、燃焼器内流れを簡略化した。そのため、

考慮した化学種は、平衡燃焼ガスの主成分 8 化学種（H2, 
O2, H2O, O, H, OH, CO, CO2）に、周囲の空気中に含まれる

N2を加えた 9 化学種である。反応機構は文献 10)でロケット

エンジンノズル性能評価に用いられた簡易化学反応モデル

を用いた。なお、N2は不活性ガスとして扱った。 

流れ場は全域乱流であると仮定した。過去のコールドフ

ロー試験 CFD 8,9)において、作動点遷移の予測結果に乱流モ

デルが強く影響し、RANS 用モデルの中では Spalart-
Allmaras（SA）モデルが良好であることが報告されている

ため、本解析でも SA モデル 11)を用いた。また、SA モデル

には数多くの改良モデルが提案されており、ここでは混合

層内の圧縮性補正に効果が高いとされる SA-comp モデル 12)

を用いた解析も比較のために行った。 
実際のロケットの飛行では定格の燃焼圧力に対して環境

圧が変化するが、地上燃焼試験では一般に環境圧（=大気

圧）に対し燃焼圧力を変化させることで燃焼圧力と環境圧

の比（ノズル圧力比：NPR）の変化を模擬する。また、燃

焼試験 5)では燃焼圧力（Pc）を 2MPa から 4MPa まで約 30
秒で昇圧するが、これを非定常解析で再現するのは計算時

間の点で非現実的である。一方、計算時間短縮のため、昇

圧速度を実際より速くしすぎると、遷移条件や遷移途中の

剥離点の挙動を適切に再現できないことが報告されている 

6-9)。よって、本解析では、文献 8, 9)と同様に、Pc を段階的

に上昇させて定常解を得ることを繰り返す準定常計算を行

った。時間積分法には LU-SGS 法、対流項の離散化には

MUSCL 法で高次精度化した AUSMD/V スキーム 13)を用い

た。計算は JAXA の JSS2 を用いて行った。 
 
３．結果および考察 
 解析対象である JAXA デュアルベルノズル供試体の主要

寸法を表１に示す。供試体および燃焼試験の詳細は文献 5)

を参照されたい。 
 
 

表１ JAXA デュアルベルノズル供試体の主要寸法 
スロート半径 R* 10mm 
ベースノズル出口半径 Rb 24.1mm 
拡張ノズル出口半径 Re 40mm 
ノズル全長 L 71.9mm 
ベースノズル長 Lb 32.4mm 

 
 
 

計算領域および計算格子を図１に示す。燃焼器流入境界

はスロート上流 75mm に設定した。外部境界は、ノズル全

This document is provided by JAXA.



宇宙航空研究開発機構特別資料　JAXA-SP-16-007138

長を L として、上流境界と下流境界をノズル出口面からそ

れぞれ－3L と＋100L に、半径方向外側境界をノズル中心

軸から＋30L にと十分遠方に設定した。総格子数は 96,420
で、その内、400×116 を燃焼器・ノズル内に配置した。ノ

ズル壁近傍の垂直方向格子サイズは、y+が 2 以下を目安に

設定した。 
 先述の通り、燃焼器流入条件は LOX/GCH4平衡燃焼ガス

の一様流入を仮定した。まず、Pc を 1MPa ずつ上げながら

各条件で定常解を求め、次に、作動点遷移が発生した区間

について、Pc 増分を 0.1MPa と小さくして追加計算を行い、

作動点遷移の圧力条件を求めた。燃焼試験では酸化剤と燃

料の混合比 O/F を変化させ、その遷移条件に及ぼす影響を

評価しており、CFD でも O/F が 2.0、2.5、3.2 の 3 条件につ

いて解析を行った。Pc=3MPa における各 O/F の燃焼器条件

の平衡計算結果を表２に示す。 
 供試体壁面は滑り無し条件とし、温度境界条件として壁

温 700K の等温壁を仮定した。ただし、壁面近傍のガス温

度が 700K より低い場合は断熱壁条件を与えた。外部境界

については、下流境界と半径方向外側境界では大気圧

（100kPa）を、上流境界では大気圧と流入速度 10m/s をそ

れぞれ固定条件として与えた。 
 
 

表２ 各 O/F における燃焼器条件の平衡計算結果 
O/F 2.0 2.5 3.2 
圧力 (MPa) 3 3 3 
温度 (K) 2643 3180 3451 
密度 (kg/m3) 2.18 2.08 2.17 
モル分率 H2 0.3655 0.2235 0.1068
 O2 0.0000 0.0007 0.0182
 H2O 0.2962 0.4092 0.4621
 O 0.0000 0.0010 0.0107
 H 0.0050 0.0230 0.0315
 OH 0.0010 0.0163 0.0628
 CO 0.2954 0.2628 0.1998
 CO2 0.0369 0.0635 0.1082

 

 
(1)ノズル壁圧分布の比較 

 図２に、Pc=3MPa のノズル壁圧分布の比較を示す。表示

値は Pc で無次元化した値である。CFD は SA モデルの結果

である。また、横軸はスロートからの軸方向距離 X を半径

R*で無次元化した値であり、ベースノズルと拡張ノズルの

接続点は X/R*=3.24 に位置する。CFD と試験結果の両者と

も作動点遷移後の結果であり、ノズル下流端まで付着流と

なっている。本供試体の拡張ノズル部コンター形状は、作

動点遷移時に剥離点がノズル下流端まで瞬間的に移動し、

遷移が短時間で完了するよう、圧力勾配が正になるよう設

計されている。X/R*=3.6 より下流で壁圧が下流方向に上昇

していることでそれを確認できる。CFD と試験結果の壁圧

レベルは概ね一致し、O/F を上げると壁圧が高くなる傾向

も同様であった。この O/F の上昇による壁圧の上昇は、燃

焼ガス温度の上昇や３原子分子の割合の増加により比熱比

が低下することでマッハ数が低下するためと考えられる。 

 

(2)作動点遷移発生前後の流れ場の変化 

 SA モデル、O/F=2.5 の結果を例に、作動点遷移前後の流

れ場の変化を示す。図３は遷移前後の等マッハ数線図であ

る。このケースでは、Pc 増分を 0.01MPa まで小さくして解

 (a) 全体図 
 
 

(b) ノズル付近の拡大図 
 

図１ 計算領域および計算格子 
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図２ ノズル壁圧分布の比較（Pc=3.0MPa, SA） 
 

a) 遷移前（Pc=2.23MPa, NPR=22.3） 
 

(b) 遷移後（Pc=2.24MPa, NPR=22.4） 
 

図３ 作動点遷移前後の流れ場の変化 
（等マッハ数線図, O/F=2.5, SA） 
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析を行ったところ、Pc が 2.23MPa から 2.24MPa の間で遷移

した。図４は遷移前後の壁圧分布の変化である。遷移直前

の剥離点位置は X/R*=3.4 であり、剥離点が、壁圧勾配が正

になる位置付近まで到達すると遷移が起きている。この挙 
動はコールドフロー試験 CFD の報告 7-9)と同様である。ま

た、遷移後の壁圧分布より、剥離点がノズル下流端まで移

動し、設計意図の通りであることも確認できる。 
 
(3)作動点遷移発生時の圧力条件の比較 
 図５に、作動点遷移が発生する圧力条件を試験結果と比

較した結果を示す。表示値はノズル圧力比 NPR で示した。

試験結果に対して、SA モデルは遷移 NPR を低く、一方、

SA-comp モデルは高く予測しており、過去の報告 8, 9)と同様

に、遷移 NPR に対する乱流モデルの影響が顕著に現れた。

遷移 NPR に対する乱流モデルの影響については文献 9)で詳

しく検討され、剥離せん断層内の渦粘性係数の大きさの違

いに起因することが報告されている。剥離せん断層内で渦

粘性係数を大きく評価するモデルの結果では、剥離せん断

層が厚くなり、再循環領域への引き込み速度が大きくなる

ことで再循環領域の静圧が低下する。剥離点位置や遷移条

件は剥離点前後の圧力比に関係しており、この再循環領域

の静圧低下が原因で、剥離点位置はより下流側に位置し、

遷移 NPR は低くなる。本検討で用いた SA モデルと SA-
comp モデルについては、SA モデルの方が剥離せん断層内

の渦粘性係数を大きく評価した。これは圧縮性補正の有無

による違いである。図６は O/F=2.5、Pc=2.0MPa における

壁圧分布の比較であるが、文献 9)の検討と同じ理由で、SA
モデルの壁圧が SA-comp モデルの結果より低いことを確認

している。 
 
(4)作動点遷移 NPR に対する O/F の影響について 

図５で注目すべき点として、試験結果では O/F の変化に

対して遷移 NPR がほぼ一定であるのに対し、CFD は両乱

流モデルの結果とも O/F が低いほど遷移 NPR が高くなって

おり、CFD と試験結果で O/F に対する遷移 NPR の変化に

違いがあった。O/F に対する遷移 NPR の感度を、O/F=2 と

O/F=3.2 の遷移 NPR の差をその平均値で割った比で表すと、

SA モデルで 0.18、SA-comp モデルで 0.19 となり、乱流モ

デルによる差は小さい。 
図７に、SA モデル、Pc=2MPa の場合の各 O/F の壁圧分

布を示す。表示値は大気圧 PBで無次元化した値である。

O/F を上げるとノズル壁圧は Pc に対して相対的に高くなる

ため、Pc が同じ場合、剥離点は O/F が高いほど下流に位置

する。図７には O/F=2.0、Pc=2.3MPa の壁圧分布も破線で

示したが、O/F=3.2、Pc=2MPa の分布とほぼ一致している。

これらは、コールドフロー試験条件の場合と同様に、燃焼

ガス条件の場合にも、剥離点前後の圧力比が剥離点位置や

遷移 NPR に強く影響する要因であることを示している。こ
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図４ 遷移前後の壁圧分布の変化（O/F=2.5, SA） 
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図５ 作動点遷移条件（遷移 NPR）の比較 
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図６ 壁圧分布に対する乱流モデルの影響 
（O/F=2.5, Pc=2MPa） 
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図７ 各 O/F 条件の壁圧分布の比較（SA） 
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のことから、O/F に対する遷移 NPR の変化傾向が異なる原

因のひとつとして、CFD がノズル流を十分な精度で再現で

きていない可能性が考えられる。実際、図２を詳しく見る

と、CFD は O/F に対する壁圧の変化を試験結果よりやや大

きく予測する傾向にある。この原因については検討中であ

る。 
 
４．まとめ 
 DLR-JAXA 共同研究として実施されたデュアルベルノズ

ル・サブスケール燃焼試験に対応した CFD を行い、

LOX/GCH4 燃焼ガス条件における作動点遷移条件の予測を

試みた。コールドフロー試験条件の場合と同様に、燃焼ガ

ス条件においても、遷移 NPR の予測結果に対する乱流モ

デルの強い影響が見られた。また、CFD と試験結果で、

O/F に対する遷移 NPR の変化傾向に違いがあった。この

原因については検討中である。 
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マルチコプタのロータ間の空力干渉 
田辺安忠，青山剛史，杉浦正彦（宇宙航空研究開発機構），菅原瑛明（（株）菱友システムズ）， 

砂田茂（大阪府立大学），米澤宏一（大阪大学），得竹浩（金沢大学） 

 

Aerodynamic Interactions Between Rotors on a Multi-Copter Drone 
 

by 
Yasutada Tanabe, Takashi Aoyama, Masahiko Sugiura(JAXA), Hideaki Sugawara (Ryoyu Systems co., ltd.), 

Shigeru Sunada (Osaka Prefecture Univ.), Koichi Yonezawa (Osaka Univ.), and Hiroshi Tokutake (Kanazawa Univ.) 
 

ABSTRACT 
Aerodynamic interactions between 6 rotors on a multi-copter type drone are numerically simulated. The pitch angle of the rotor blades and 
the distance between the rotors are varied. It is found that 2-6/rev fluctuations in the resultant forces and moments are significant due to the 
interactions between these 6 rotors. These oscillating forces and moments are considered to be the main sources of vibrations on the multi-
copter type drone. The thrust of the drone is controlled by change of the rotor pitch and the fluctuations change in nearly same proportion 
with the resultant thrust. When the distance between the rotor is below half of the rotor radius, the intensity of the interaction increases 
abruptly to about 3 times while the rotor performance improves about 20% compared with the wide rotor distance cases. 
 
 
 
１．はじめに 
 
マルチロータ型ドローン（マルチコプタとも呼ばれる）

はその機構の簡易さと MEMS センサの進歩などを受けて急

速に普及しており、近年は橋梁等の施設点検や農薬散布、

郵便物配達などの用途にも利用されつつある。また、安全

の確保と産業の健全な発展を目的として運用について法的

な整備も進められている。ロータ数は 4 個あれば、制御可

能な機体を構成することができるが、フェイルセーフの見

地やペイロードの確保などから、6 つ以上のロータ数を持

つ機体も多数開発されている。 
 マルチコプタの代表的な用途は空中からの撮影と監視で

あるが、マルチコプタにカメラなどを搭載する場合は機体

の振動が原因でダンパやジンバル機構の装備が必要になる

ことが多い。振動の原因はプロペラやモータ等の回転体の

機械的なバランスが不十分な場合もあるが、ロータ間の空

力干渉によって発生することも知られており、経験的にロ

ータ間の間隔を変えて、振動の少ない機体を構成してきた。 
 現在ロータの回転数を制御する代わりに、ロータのピッ

チ角を変えて、より高応答な飛行制御を実現しようとする

研究が進められている[1]。回転数一定の条件では、ピッチ

角の変化とほぼ線型的に推力を変えることができる。機構

が少し複雑になるが、モータとプロペラの回転慣性モーメ

ントと比べたらロータ・ブレードだけのフェザリング・モ

ーメントが圧倒的に少ないので、より高効率で高応答の機

体制御が可能になる。また、飛行速度や風に応じてピッチ

角を変えればよいので、回転数を増加させるよりも必要パ

ワーが減少する。 
 本研究では６つのロータ間の空力干渉について、ピッチ

角の変化とロータ間隔の変化による加振力の変化を数値シ

ミュレーションによって調べたので、その結果について報

告する。なお、ピッチ角変化による空力干渉の変化につい

ては、参考文献[2]に報告されているが、本報告では比較の

ため、主な結果について一部再掲する。 
 
２．数値計算手法 
 
 JAXA では回転翼航空機用の統合解析ツールとして

rFlow3D という回転翼の空力・弾性・トリムの連成解析プ

ログラムを開発している[3]。複数の回転翼を同時に解析

できる能力を生かして、今回は６つのロータを有する機体

の空力計算を試みた。 

 rFlow3D の計算手法は移動重合格子法である[4]。ロー

タ・ブレードの枚数分の内部格子をブレード周りに形成し、

ブレードの回転や弾性変形に合わせて移動・変形をし続け

る。また、ヘリコプタの胴体は複雑な形状をしている場合

が多く、胴体周りの格子は非構造格子も採用できるように

拡張されている [5]。背景格子は直交格子を複数用いるこ

とができ、ブレードの回転領域や後流領域では密な格子を

採用して、翼端渦を精度よく捉えられるようにしている。

内部格子では移動格子に対応した非定常 Navier-Stokes 方

程式を 4 次精度の mSLAU+FCMT スキーム[4,6]で離散化し，

ヘリコプタのような低速から遷音速領域が共存する流れ場

に対応している。なお、mSLAU は SLAU スキーム[7]を移動

格子系に適用できるように拡張したものである。また，ブ

レードの弾性変形は CFD で求めた空気力に基づいて、構造

解析との弱連成手法で計算される。さらに目標となるロー

タ推力やモーメントと一致するように、ブレードの制御入

力を変更し、トリムを取りながら、現実の飛行条件を再現

できる。図 1 に rFlow3D の格子例と計算例を示す[5]。 
 

 
図 1 rFlow3D の重合格子と計算例[5] 

 
表 1 用いた rFlow3D の数値計算手法一覧 

支配方程式 圧縮性 Navier-Stokes 方程式 

空間離散化 Cell-vertex 有限体積法 (背景格子) 

Cell-centered 有限体積法 (ブレード格子) 

時間積分法 4-stages Runge-Kutta 法 (背景格子) 

LU-SGS/LU-DUR 陰解法 (ブレード格子) 

非粘性流束 mSLAU 

再構築法 4th order Compact MUSCL TVD interpolation 法 

乱流モデル なし(擬似 DNS) 
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今回は初期計算段階で、ロータ間の干渉解析に集中する

為にブレードを剛体と仮定し、ロータ以外はすべて除外し

た。本計算で採用した rFlow3D の計算手法を表１にまとめ

た。Reynolds 数は 2x105 のオーダで、ブレード周りの流れ

場は粘性層流が支配的であるため、乱流モデルを適用しな

かった。 
 
３．計算結果 
  
 本研究で対象となるマルチコプタは図 2 に示すように、

６つのロータがそれぞれ 2 枚のブレードを有しており、隣

り合うロータは反対方向に回転している。合計 12 個のブレ

ード周りの格子が内部背景格子の範囲内で回転移動してい

る。 
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(x2,y2)

(x3,y3)

(x4,y4)

(x5,y5)

(x6,y6)

 
図 2 ６つロータのマルチコプタの配置 

 
ロータに発生する力とモーメントは式（1）のように無次

元化している。 
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また、6 つのロータの合計力とモーメントは式（2）のよ

うに計算される。 

{ }











==

==

==

=

=

=

+−+=

−+=

+=

=

=

=

6

1

6

1
__

6

1

6

1
__

6

1

6

1
__

6

1

6

1

6

1

i
iiii

i
iZsumZ

i
ii

i
iYsumY

i
ii

i
iXsumX

i
isum

i
isum

i
isum

xYyXMM

xZMM

yZMM

ZZ

YY

XX

   (2) 

 
３．１ ピッチ角変化に伴う空力干渉の変化 

 ピッチ角変化の影響を調べる際に使った格子の様子を図

3 に示す。可変ピッチのプロペラのモデルは簡易的に既存

のラジコンヘリのテールロータを利用した。ロータ半径を

1 m とかなり大型な無人機をイメージし、ロータ・ブレー

ドは構造的なねじりが入っておらず、翼端速度も通常のド

ローンよりも若干速い翼端マッハ数 0.5 とした。表 2 にピ

ッチ変化のあるロータの飛行条件をまとめた。 
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図 3 可変ピッチの 6 つロータの計算格子 

 
表 2 可変ピッチのマルチコプタの計算条件 

Flight speed 0 [m/s] (Hovering)

Reynolds number based on 
sonic speed

2.328e7 [/m]

Rotor tip Mach number 0.5

Rotor radius 1 [m]

Pitch angle 4, 8, 12 [deg]
 

 
 それぞれのピッチ角における流れ場の様子と計算結果の

詳細は参考文献[2]を参照されたい。ここでは主な結果のみ

再掲する。 
 図 4 に 6 つのロータの合計推力のピッチ角による変化を

示す。ピッチ角が大きい側で推力の増加率が若干増えてい

る。 
 図 5 にピッチ角 8 度の時の機体全体に働く X、Y, Z 軸方

向の力とモーメントを示す。一回転の間に、ほぼすべての

力成分に大きな変動が 2 回、小さい変動が 4 回見られ、す

べてのロータが同じ位相で回っているため、ロータの先端

が 2 回接近するタイミングで大きな変動が生じていると考

えられる。実際の機体では、位相がばらばらになるため、

一回転内に 6 回の変動が生じるが、大きな変動が生じるか

は不確かになると思われる。これはロータ間の空力干渉に

よって発生しているものであると考えている。 
 図 6 に 6 つロータの合計 6 分力の変動量のピッチ角変化

を示す。ローリング・モーメント（CMX）が他と異なる

傾向を示しているが、ほぼすべての分力では、変動量がピ

ッチ角とともに増加している。 
 変動量の平均推力に対する割合を調べるためにすべての

変動量を平均推力で割ったものを図 7 に示す。モーメント

については代表長さはロータの半径であるので、推力に半

径をかけた量に対する割合として見ることができる。推力

変動は推力が小さい時に割合が大きいが、他の成分では、

特に平均推力が大きい側では、変動の平均推力に対する割

合があまり変わらないように見える。設計点のピッチ角 8

度あたりでは、推力の変動は 2％弱、前後左右の力の変動

は 0.2％程度で、ローリング・モーメントとピッチング・

モーメントについては、4％程度もあり、推力の変動と 2

方向のモーメントの変動が主な機体振動の原因になってい

ると結論できる。 
 

This document is provided by JAXA.



第34回航空宇宙数値シミュレーション技術シンポジウム論文集 143

0

0.01

0.02

0.03

0.04

0.05

0.06

0.07

0 2 4 6 8 10 12 14

Av
er

ag
ed

 T
hr

us
t C

oe
ffi

cie
nt

Pitch Angle [deg]

CT_sum_ave

 
図 4 ピッチ角による合計推力係数の変化 
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Rotor Revolutions  
図 5 ピッチ角 8°の時の 6 分力の変動の様子（左列は力、

右列はモーメント） 
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図 6 ピッチ角による 6 分力の変動レベルの変化 
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図 7 平均推力に対する変動の割合 

 
３．２ ロータ間隔変化に伴う空力干渉の変化 
 図 8 に示す試作した可変ピッチのマルチコプタを対象に

ロータ間隔が変化した場合の影響について解析を行った。

図 9 に試作機のロータ・ブレードの形状と諸元データを示

す。設計上のロータの翼端速度は 100m/s である。試作機

のロータ間隔は 6.3cm で、約 0.38R である。 
 ロータ間隔を 0.25R から 1.00R の間で変化させ、マルチ

コプタの空力特性の変化について調べた。表 3 にロータ間

隔のケース表を示す。試作機の値を入れて、5 ケースにつ

いて解析を実施した。 
 表 4 に採用した重合格子の背景格子の範囲を示す。また、

表 5 に計算格子の点数を示した。今回は比較的に粗い格子

であるが、合計約 10 百万点以上の格子点である。 

 
図 8 可変ピッチのマルチコプタ試作機 

 
表 3 ロータ間隔ケース表 

Case No. ロータ間の間隔d [/D] 中心からロータ中心までの距離l 備考

1 約0.38R 0.39300 m オリジナル

2 0.25R 0.37150 m

3 0.50R 0.41250 m

4 0.75R 0.45375 m

5 1.00R 0.49500 m
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ロータ諸元

ロータ直径D 0.330 m

ロータ半径R 0.165 m

コード長（croot, ctip) 0.0461 m, 0.0290 m

ブレード平面形 Tapered

ブレード捩じり下げ 無

ブレード翼型 NACA0009

ロータ個数 6

ブレード枚数（1ロータ当たり） 2

翼端マッハ数Mtip 0.29412 (100 m/s)

コード長基準のRe数 1.99x105

ロータ間の間隔d 0.063 m (約0.38R)

中心からロータ中心までの距離l 0.393 m

図ブレード形状

croot ctip

R

d

l

 
図 9 ロータ・ブレードの形状 

 
表 4 外部と内部背景格子の範囲 

X Y Z
Outer background grids 3.30 (20R) 3.30 (20R) 3.30 (20R)
Inner background grids
(org, 0.25R) 1.281 (7.76R) 1.281 (7.76R) 0.4125 (2.5R)

Inner background grids
(0.5R, 0.75R, 1.0R) 1.485 (9.0R) 1.485 (9.0R) 0.4125 (2.5R)

 
表 5 計算格子の点数 

I J K Gridpoints
Outer background grids 101 (X) 101 (Y) 101 (Z) 1,030,301
Inner background grids
(org, 0.25R) 221 (X) 221 (Y) 71 (Z) 3,467,711

Inner background grids
(0.5R, 0.75R, 1.0R) 257 (X) 257 (Y) 71 (Z) 4,689,479

Blade grids 91 (Span) 101 (Chord) 51 (Normal) 468,741

Total grid points : 10,122,904
Total grid points : 11,344,672

Grid space of inner background grid : 0.2ctip

 
 
 図 10 に計算格子の平面配置を示す。また、図 11 に立体

的な格子配置の様子を示す。今回の計算ではブレードのピ

ッチ角を 10°に固定している。 
 

Original (0.38R) 0.25R 0.50R

0.75R 1.00R

R=0.165m
Mtip=0.294
Th0=10.0deg

 
図 10 計算格子の平面配置 

 

 
図 11 計算格子の配置の様子 

 

 図 12 に同じブレード位相位置におけるロータ間隔の異

なるケースの翼端渦の様子を示す。ロータ間隔が狭い場合

は中央部により複雑な翼端渦の変化が見られ、高いレベル

の空力干渉が発生しているとみられる。 
 図 13 から図 17 まで異なるロータ間隔のマルチコプタの

6 分力の変動の様子を 5 回転分示している。ロータ間の干

渉によって、特にロータ間隔が狭いケースでは長周期的な

変動も観察される。 

Original (0.38R) 0.25R 0.50R

0.75R 1.00R

R=0.165m
Mtip=0.294
Th0=10.0deg

 
図 12 翼端渦の様子 
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図 13 ロータ間隔 0.38R（試作機）時の 6 分力の変動 
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図 14 ロータ間隔 0.25R 時の 6 分力の変動 
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図 15 ロータ間隔 0.50R 時の 6 分力の変動 
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図 16 ロータ間隔 0.75R 時の 6 分力の変動 
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図 17 ロータ間隔 1.00R 時の 6 分力の変動 

 
 図 18 にロータ間隔による合計 6 分力の 5 回転分の平均

値の変化を示す。推力以外は基本的にすべて合計ゼロとな

るのが理想的であるが、長周期的な変動により、若干のず

れが見られた。 
 図 19 にロータ間隔による 6 分力の変動値への影響を示

す。特に推力の変動、及びローリング・モーメントとピッ

チング・モーメントの変動が顕著であるが、ロータ間隔が

0.5R を境に急激に約 3 分の 1 に減少することが見られた。

ロータ・ブレードの設計によって翼端渦のサイズと強さに

差が出るので、一般的な数字とは断言できないが、ある程
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度のロータ間隔を確保すれば、空力干渉による振動の発生

が少ない機体の設計が可能であることが分かる。 
 ロータ単体当りの空力性能がロータ間隔から受ける影響

を図 20 に示す。ロータ間隔が 0.5R を境に、推力と共に必

要パワーも小さくなっていることが分かる。また、図 21
にロータ単体の Figure of Merit (FM)とロータ間隔との関係

を示すが、ロータ間隔が狭い方はロータ性能が向上してい

る。約 2 割の性能向上まで見られるが、加振力が 3 倍に増

大することを考慮して設計を決める必要があると思われる。 
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図 18 ロータ間隔による 6 分力の平均値への影響 
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図 19 ロータ間隔による 6 分力の変動値への影響 
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図 20 ロータ間隔によるロータ単体の空力変化 
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図 21 ロータ間隔によるロータ単体の性能変化 

 
４．まとめ 
  
 6 つのロータを有するマルチコプタのロータ間の空力干

渉を数値シミュレーションした。各ロータの翼端から発生

する翼端渦同士が干渉しあい、合計として、一ロータ回転

に 6 回までの振動周波数が支配的な空力の変動があった。 
 ロータのピッチ角を変え、推力を変化させた場合、ほぼ

推力の増加と線形的に振動レベルも上昇することが分かっ

た。 
 ロータの間隔が 0.5R を超えると干渉レベルがほぼ一定

になることが分かった。それより少ないと約 3 倍の空力変

動に増幅された。また、ロータ間隔が狭い方は空力性能の

向上が約 2 割まで見られた。 
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JAXA2m×2m 低速風洞突風発生装置の気流特性計測試験について 
齊藤 健一，小池 俊輔（宇宙航空研究開発機構），鈴木 幸一（IHIエアロスペース・エンジニアリング）， 
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Gust Flow Measurement of the JAXA's LWT2 System 
 

by 
Kenichi SAITOH, Shunsuke KOIKE（JAXA）, Koichi SUZUKI（ISE） and Akihito IWASAKI（JAXA） 

 
ABSTRACT 

Gust response alleviation technology using LIDAR is being developed in JAXA. It will be validated in JAXA’s 2m×2m Low Speed Wind 
Tunnel with gust generator system which was built in 1972. This paper reports flow characteristics with the gust generator measured by 
PIV system and hot wire. The PIV system was introduced in the “gust cart” which is equipped with the gust generator. Distributions of 
flow speed, wake of the vanes etc. were revealed and reported. 
 
 
１．はじめに 

JAXA2m×2m 低速風洞（LWT2）は，航空機の突風応答

や突風荷重に関する研究施設として整備され，昭和 47年に

“突風風胴”として旧航空宇宙技術研究所に完成した 1)．

突風発生方法は風路内試験部上流に可動翼列を置き，一様

に変角させることによって一様流を偏向し，上下方向成分

の突風を発生させる．近年では，平成 17年頃に行われた試

験を最後に突風発生機能は使用されていない．JAXA で進

めている機体動揺低減技術の研究開発では，この突風発生

装置を利用して技術実証を行う計画であり，今回同装置の

再整備と気流状態確認のための計測試験を行った．気流計

測は突風発生装置の正弦波駆動と 1-cos と呼ばれる孤立突

風を模擬した駆動について行い，熱線流速計のほか PIV に

よる計測を行った．これらの結果について報告する． 
 
２．機体動揺低減技術の低速風洞試験実証計画 

機体搭載型ライダーは軽量化のためレーザーの出力に制

限があり，回避操作等に必要な距離を満たす突風の検知は

難しい．一方，機体の上下動を低減するためには，応答速

度の問題から機体搭載加速度信号等のフィードバック制御

では突如遭遇する突風に対する制御は難しい．機体動揺低

減技術の研究開発では，ライダーを利用したフィードフォ

ーワード制御により，これらの問題の解決を図る． 
技術実証の第１段階としての課題は，突風のような空間

上に分布した気流変動に対する制御系の有効性の検証にあ

る．通常，機体の制御対象飛行力学モデルでは上下方向の

気流変動は機体全体に一様に生ずる，すなわち機体全体が

一様に迎角変動を受けるようなモデルとしてあらわされる．

実際には突風が時間変化を伴わない，すなわち空間に固定

された分布を持つと仮定しても，機体の飛行に伴い機首か

ら機尾へその分布が移動することとなり，この影響に対す

る評価が必要となる．そのため，まずは低速風洞で既存の

突風発生装置を有する LWT2 で風洞試験を行うこととした． 
風洞試験では縦の運動のみ，すなわちピッチングとヒー

ビング運動のみ模擬し，支持装置によりその自由度を与え

ることとした．使用する模型 2)は搭載するアクチュエータ

や，動的支持装置の製作を考慮し，半裁模型とした．想定

実機に対するスケールは 7.1%でセミスパン 1.001m，全長

2.139m となる． 
突風発生装置の使用範囲風速 30m/s に対し，模型の設計

風速を 25m/s とした．短周期モード振動数は相似則により

1.06Hz となる．また主翼 MAC－水平尾翼 MAC 間距離は

0.901m で 25m/s のとき，振動数 13.9Hz の正弦波突風は，

主翼－尾翼で突風の位相が反転する計算となる． 
 
 

３．突風発生装置と試験計測系 
突風発生装置 
突風発生装置を使用するカート（突風カート）は全長

4m，試験部断面 2m×2m であるが，上下壁は梁のみとなっ

ておりオープンで，床面から風洞中心までの高さは 1.8m
である（図 1）． 

突風を発生する可動翼列はカート上流入り口部付近に配

置され，155mm ピッチ，14 段のコード長 200mm NACA 
0012翼で構成される．スパン長は 972mm で風洞中央にス

トラットを配置し，左右２列構成となっている．29%コー

ド位置を中心に前翼列同一駆動系でピッチ駆動する．ここ

では頭下げを正のピッチ角と定義する． 
翼列は１式の油圧シリンダの直線運動を，リンク機構を

介し，ピッチング運動に変換し駆動する．リンク機構部に

は衝撃吸収のため銅製のベアリングを使用する．使用状況

によってこのベアリングは変形し，ガタを生じることがあ

る．本試験中にもガタを生じたため一度交換を要した． 
突風発生装置の使用流速は 3～30m/s，翼列可動範囲は 7Hz
まで±8.6deg，最高駆動周波数 20Hz 時は± 1.4degで，任意

入力信号に追従する．翼列変角相当の気流偏向角を生じる． 
 
PIV 計測 

PIV による計測は，半裁模型をほぼカバーするよう，カ

ート中心から流れ方向±1000mm，上下方向±500mmの断

面について２次元計測を行った．計測断面はカートの観測

窓対面壁から 225mm の位置とした．断面は模型の尾翼が

ある位置を考慮して決定した． 
PIV 計測カメラはカート外部に設置し，観測窓を通して

観測する．1台当たり 500mm×500mm の画角をカバーし，

2 台のカメラを上下に設置して同時撮影することにより一

度に 500mm×1000mm の領域を撮影する．観測窓付近にガ

イドレールを設置し，２台のカメラの相対位置を変えずに

流れ方向にトラバースし，４回の撮影で計測領域をカバー

した．レーザーシートは床面下流側から上部上流方向へ斜

めに照射した．上流側から一度の計測断面ごとに断面１～

４と呼ぶこととする． 
シーディングはカート後流部から行った．突風カートの

上下壁がオープンなため，試験時には風洞室内にシーディ

ングが漏れるが，計測上の問題は生じなかった． 
計測範囲を網羅するためには４回の撮影が必要なため，

非定常計測では各断面の計測データを突風発生装置駆動指

令信号に対する位相を基準とした Phase lock 処理により取

得した．例えば突風発生装置を正弦波駆動する場合は指令

信号に対して撮影したい位相でレーザーが発光するよう，

補正量を見込んでトリガ信号を生成した．最大 4Hz で撮影
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が可能で，一つの位相ケースについて 20枚程度撮影し，平

均化処理した．

熱線流速計

熱線流速計は X型プローブを用い，X（流れ方向），Z
（鉛直方向）方向流速の計測を行った．PIV と同一断面の

カート中心点のほか 4 点計測を行ったが，本報告ではカー

ト中心点についてのみ結果を示す．

熱線流速計の出力は風速 30m/s までの計測に対し適切と

なるよう係数を調整し，試験ランごとに 0～30m/s までの流

速を設定して較正データを取得した．ただし，この較正デ

ータは，風洞ノズル出口で計測した静圧を基準とした風洞

設定気流速度を基準としている．較正時の可動翼列設定ピ

ッチ角は 0°で，この時 X プローブ位置で気流偏向角 0°
かつ設定流速となっているものと仮定して較正を行った．

この時設定流速を𝑉𝑉𝑉𝑉𝑎𝑎𝑎𝑎とすると，プローブ A，Bの有効速度

は𝑉𝑉𝑉𝑉𝐴𝐴𝐴𝐴 = 𝑉𝑉𝑉𝑉𝑎𝑎𝑎𝑎sin45°，𝑉𝑉𝑉𝑉𝐵𝐵𝐵𝐵 = 𝑉𝑉𝑉𝑉𝑎𝑎𝑎𝑎sin45°となる．電圧出力と有効速

度𝑉𝑉𝑉𝑉𝐴𝐴𝐴𝐴，𝑉𝑉𝑉𝑉𝐵𝐵𝐵𝐵の関係を 5次多項式により近似した．計測電圧値

から𝑉𝑉𝑉𝑉𝐴𝐴𝐴𝐴，𝑉𝑉𝑉𝑉𝐵𝐵𝐵𝐵を求め，X，Z軸流れ速度成分 U，Wを

𝑈𝑈𝑈𝑈 = (𝑉𝑉𝑉𝑉𝐴𝐴𝐴𝐴 + 𝑉𝑉𝑉𝑉𝐵𝐵𝐵𝐵)/√2，𝑊𝑊𝑊𝑊 = (𝑉𝑉𝑉𝑉𝐴𝐴𝐴𝐴 − 𝑉𝑉𝑉𝑉𝐵𝐵𝐵𝐵)/√2として求めた．Wお

よび気流偏向角𝜃𝜃𝜃𝜃は上向きを正とする． 

４．試験結果

設定風速 25m/s における，翼列ピッチ角変更時の PIV に

よる流速の変化計測結果を図 2 に示す．図は各計測断面 1
～4の平均を表す．翼列ピッチ角がやや負の時，流速が最

大となり，そのとき設定流速より大きくなっている．また

ピッチ角の絶対値を大きくとると流速は低下し，流速最小

時には 15%程度の低下となっている．断面 1 ではピッチ角

正，断面 4ではピッチ角負の時，中心付近断面より流速が

小さくなっている．

同様に，翼列ピッチ角に対する気流偏向角を図 3 に示す．

断面 4を除き，ピッチ角の設定に対し気流偏向角はやや正

にシフトしているが，ピッチ角変角相当の気流偏向角が発

生している．

PIV 計測による気流速度分布，及び気流偏向角分布例を

図 4，図 5 に示す．同一断面のカメラ間の差は小さいが，

断面間にはやや不連続性が認められる．翼列の後流が明確

にとらえられているほか，後流上方では流速が小さくなっ

ており，計測範囲における流速分布の非一様性が明確に認

められる．後流部で渦のように見えるのは補間によるデー

タ処理に起因する．

流れ方向に明確に気流偏向角の低下が認められ，断面 1
に対し，断面 4では偏向角が半分程度となっている．機体

動揺低減風洞試験では，エレベータ位置が断面 4 程度に相

当するため，影響を考慮する必要があると思われる．

7Hz および 15Hzで翼列を駆動した際の主流速度分布お

よび気流偏向角分布を図 6～図 9 に示す．7Hz では翼列の

ピッチ角振幅 8.6deg，15Hz では 2.9degで加振し，図は翼列

の位相角 0degの瞬間に相当する．いずれも後流の影響から

翼列動作の様子が確認できる．気流偏向角では等高線が縦

になっているのが望ましいが，断面 1～3ではおおよそその

ようになっている．

孤立突風を模擬した 1-cos 型の指令信号に対する気流の

応答を図 10，図 11 に示す．図は上から指令信号，翼列駆

動シリンダ変位（ピッチ角相当換算量），主流速度，気流

偏向角である．1Hz の応答に対しては気流偏向角はほぼ指

令信号どおりとなっている．翼列後流が通過するところで

は，ややノイズ状の変動が見られる．15Hz では指令信号に

対する気流変動の後に，やや振動が継続しているように見

られる．図 12，図 13に指令信号に対する気流偏向角のゲ

インおよび位相の周波数応答を示す．指令信号は 7Hz まで

は振幅 8.6deg，それ以上では振幅を小さくし，20Hzで
1.4degとしている．気流偏向角のゲインは 5Hz付近で小さ

くなるが，その後大きくなる．位相は 10Hz 以上では油圧

シリンダ応答の位相遅れと，気流が翼列から計測点まで到

達に必要な時間を加えた遅れに相当している．5Hz 付近で

は，さらに位相遅れが見られる．

５．おわりに

PIV および熱線流速計により JAXA2m×2m 低速風洞の突

風発生装置による気流特性について計測した．機体動揺低

減技術の実証に必要な 1Hz 付近での特性は十分な気流偏向

角や孤立突風の模擬ができることが確認された．大きな翼

列のピッチ角による主流速度の低下や，エレベータ付近に

相当する位置での気流偏向角の低下等，分布の一様性から

のずれについて，補償等検討が必要と思われる．
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図 1 突風カートおよび計測概略 

図 2 可動翼列ピッチ角と気流速度の各計測断面平均 
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図 3 可動翼列ピッチ角と気流偏向角の各計測断面平均 

 

 
図 4 定常主流速度分布（翼列8.6deg） 

 

 
図 5 定常偏向角分布（翼列 8.6deg） 

 

 
図 6 主流速度分布（翼列 7Hz，位相 0deg） 

 

 
図 7 主流偏向角分布（翼列 7Hz，位相 0deg） 

 

 
図 8 主流速度分布（翼列 15Hz，位相 0deg） 
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図 9 主流偏向角分布（翼列 15Hz，位相 0deg） 

 

 
図 10 1-cos応答（1Hz） 

 

 
図 11 1-cos応答（15Hz） 

 

 
図 12 突風発生装置指令信号に対するゲイン 

 

 
図 13 突風発生装置指令信号に対する位相 
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スパース構造学習による二つの非定常流体解析結果データの変化点検出 
磯島宣之 1, 下山幸治 2，大林茂 2 

1東北大学院(現日立ハイテクノロジーズ), 2東北大学流体科学研究所 

 

Change-point Detection between Two Unsteady CFD Simulation Results by 
Sparse Structure Learning 

 
by 

Nobuyuki Isoshima, Koji Shimoyama and Shigeru Obayashi 
 

ABSTRACT 
 
High-resolution turbulent flow simulations using unsteady computational fluid dynamics (CFD) have been widely applied to research and 
development in aerospace and mechanical engineering industries. In this study, a new data exploration method by sparse structure learning 
was proposed to detect anomaly elements between two unsteady simulation data sets which have different structures. The new method was 
tested in unsteady pressure distribution data for two models of an RAE 2822 airfoil with/without a transition trip. The method detected not 
only obvious change elements such as the transition trip but also small change elements which were easily overlooked by a conventional 
visualization method, such as delay of turbulent transition. 
 
 
 
１．はじめに 

近年の CFDでは，(1)実機を再現する詳細な形状を有する

三次元モデルを対象とした解析対象の大規模化と，(2)非定

常解析のニーズが高くなってきたことにより，解析結果デ

ータ容量が増加するとともに，複雑な流動現象の解釈の難

易度が高まってきている．大規模で複雑な現象を伴った解

析結果データの分析と，工学応用のための解釈は難易度が

高く，現状では物理的な洞察力を身につけたベテランの設

計者や研究者に依存するところが大きい．特に大規模な乱

流解析を Large Eddy Simulation (LES)等を用いて行った場合，

結果データに流れの変動が大きく現れ，形状の変化による

流れの変化と乱流に伴う流れの変動との切り分けが困難に

なる場合が生じる．基本的な処理として時間平均化を行っ

た結果同士を比較して，形状変化の影響を評価する場合が

多いが，この場合には取得した大容量の変動成分のデータ

が十分に生かされていないという問題がある．Proper 
Orthogonal Decomposition (POD)1)やその派生手法を用いて主

因子分析としての主要モードを比較する方法 2)や固有ベク

トルの評価から，モデルの特徴を抽出する試み 3)も近年行

われているが，これらの手法を用いても困難な，非定常デ

ータ同士の変化点や全体の変化に対する寄与度合をより直

接的に取得する手法を構築できれば，非定常解析結果デー

タの分析と実設計への展開に寄与するところが大きいと考

えられる． 
本研究では，スパース構造学習による二つの非定常流体

解析結果データの変化点検出を行う手法を提案する．この

手法はセンサーデータ群のデータから経時変化による機器

の故障を検出する目的で開発されたものを応用している．

オリジナルの方法では正常時のセンサー同士の変動を機械

学習し，グラフ構造化した上で，運用時のセンサー間の変

動関係のグラフ構造との変化から異常とその箇所を特定す

る 4)．構造の異なる非定常流体解析結果データの評価に応

用する場合，センサー位置，つまり計算格子上の評価点の

位置，数はモデル間で厳密に一致させる必要があり，特別

な配慮が必要となる．本研究では，直交格子ベースの

Building Cube 法（BCM）5)を用いることでこの問題に対応

した．また圧縮性流体解析データのような乱流遷移，衝撃

波，境界層，これらの干渉といった非線形性が強い対象に

対して，上記したスパース構造学習に基づく手法が適切に

機能するかを，二次元遷音速翼周りの流れについて検証を

行い，手法の妥当性を検討した． 

２．解析対象 
本研究では，RAE2822 翼型まわりの二次元遷音速流れを

データ解析対象とした．上面3%コード長に乱流遷移トリッ

プ無／有の二つのモデルについて，過去の実験値 6)に合わ

せて一様流 Mach 数を 0.72，Reynolds 数を6.537 × 10�，迎

角を 2.31[degree]として流体解析を行った．翼弦長は

610[mm]，乱流遷移トリップは直径 0.762[mm]の球形として

モデル化した． 
 
３．解析手法 
３－１ 計算格子 

中橋により提案されたブロック構造を用いた直交格子法

に基づく BCM5)を用いて二次元非定常圧縮性流体解析を行

った． 
図 1に示すように解析領域を Cube と呼ぶ正方形領域に分

割し，各 Cube をさらに Cell と呼ぶ等間隔直交格子で分割

し，流体計算を行う．解析に用いた Cube 数は 1628，各

Cube は 32×32Cell に分割し，コード長を基準長とした翼面

近傍の無次元最小格子間隔は6 × 10��である．遷移トリッ

プ無と有とで同一条件で格子を生成している． 

 
(a) 解析領域全体    (b) 翼周り拡大図 

  
(c) 遷移トリップ無モデル (d) 遷移トリップ有モデル 
図 1 RAE2822翼周りのCubeとCell （青線がCube境界，

黒線が Cell 境界をそれぞれ表す） 
 

スパース構造学習による二つの非定常流体解析結果データの変化点検出
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３－２ 流体解析ソルバー 
東北大学で開発された二次元非定常粘性圧縮性流を対象

とした BCM 用ソルバー5)を用いた．圧縮性 Navier-Stokes 方
程式 

 
��
�� +

���
��� −

1
Re

���
��� = 0 (1) 

を直交格子上でセル中心有限体積法により解く．Cube-��の
格子幅を���とすると離散式は，(2)式となる． 

 
���
�� = − 1

��� �������
� � ���

� � ����
����

− 1
Re���������

����
� (2) 

数値流束�は近似 Riemann 解法の HLLEW で評価し，セル

境界での基礎変数は三次精度 MUSCL により高次精度化し

た．時間積分には LU-SGS 陰解法（内部反復 5 回）を用い

た．無次元時間ステップは5 × 10��とした．壁境界には階

段状表現を用い，物体内に設けたゴーストセルに対して，

下記の式で圧力と密度を求め，速度成分はゼロとした 5)． 
������ = � ��� × ������

�����������������
� �����

�����������������
�  (3) 

������ = � ��� × ������
�����������������

� �����
�����������������

�  (4) 

ここで���� は物体内のセルでは 0，流れ場では 1 である． 
 
４．流体解析結果 

流体解析は時間ステップで 300,000 ステップ実施し，流

れが準定常状態となった 200,000～300,000 ステップの区間

のデータをデータ解析に使用した．図 2 に時間平均化した

圧力係数分布を実験値 6)と比較した結果を示す．乱流遷移

トリップ位置の前後となる上面側2～15%コード長で，乱流

遷移トリップ有の解析結果では剥離と衝撃波生成に起因し

たピークが生じている点を除いて，乱流遷移トリップ有無

による解析結果同士の差異は小さい．また上面側 55％付近

の垂直衝撃波位置のピークが低くなっているものの，解析

結果は実験値と概ね一致している．実験では特に後縁側で

境界層の三次元性が現れていると考えられるが，迎角が小

さいため圧力分布について解析との差異への寄与が小さく

なっていると考える．本研究では後述するスパース構造学

習を用いた流れ変化点検出手法の有用性を確認することを

主目的とし，二次元解析で取得した非定常データを分析の

対象とした．図 3 に瞬時の密度勾配分布を示す（202,600 ス

テップ）．乱流遷移トリップ有のモデルでは，トリップか

ら弱い衝撃波が生じ，またトリップの少し後方から下流に

向けて小さな渦が流れ下っている．乱流遷移トリップ無の

モデルでも 5％コード長付近から渦が発生し，流れ下って

いる．下面側についても同様に 5％コード長付近から小さ

な渦が発生している様子が確認できる．上面側の渦はトリ

ップの有無によらず 55％コード長付近で衝撃波と干渉して

大きな渦となり流れ下っている．渦は後縁に達した後に放

出され，急激に膨張し，圧力波が発生する．圧力波は翼上

面，下面を主流の上流方向に向かって伝搬し，上面側では

55%コード長付近の衝撃波まで到達している．衝撃波は境

界層内の渦と後縁側から伝搬する圧力波の両者と干渉し，

僅かに振動する．  
RAE2822 翼周りの遷音速流れは，流体解析ソルバーの検

証に用いられることの多い問題であるが，詳細な非定常流

体解析結果から，乱流遷移トリップと翼上面での衝撃波の

発生，渦の発生による境界層の乱流遷移，後縁から放出さ

れる渦からの圧力波の伝搬といった現象が相互に干渉して

現れていることが確認できる． 

 
図 2 時間平均化した圧力係数分布の解析結果と実験値と

の比較 
   

 
(a) 乱流遷移トリップ無 

 
(b) 乱流遷移トリップ有 

図 3 瞬時の密度勾配分布（202,600 ステップ） 
 
５．スパース構造学習を利用した変化点検出 
５－１ スパース構造学習 

本研究では Graphical Gaussian Model（以下 GGMと略記）

と呼ばれる��制約項付きのスパース構造学習手法 4)を二つ

の非定常流体解析結果データに適用し，個々の評価点での

相関異常を情報論的距離である Kullback-Leibler 距離（以下

KL 距離と略記）によって定量化する． 
比較対象となり，変化点を検出する二つの時系列データ

��，��を以下の式で表記する． 
 �� ≡ ������������ ∈ ℝ�� � = 1���� ��� (5) 

 �� ≡ ������������ ∈ ℝ�� � = 1���� ��� (6) 
ここで�は離散化された時系列データの時刻ステップ，�は
評価に用いる離散化された時間ステップの総数，�は評価

点の総数をそれぞれ示す．二つの時系列データ��，��は同

一評価点での，同一時刻に相当するデータを同数保持し，

平均ゼロ，標準偏差 1 に標準化する処理が事前に行われて

いるとする．二つの時系列データ��，��それぞれについて

標本共分散行列�が(7)式で与えられる．ここで簡単化のた

め添え字 A，B は省略した． 

 ���� ≡
1
������������

�

���
 (7) 
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GGM では，時系列データが生成される確率分布���|��と
して式(8)で表す�次元正規分布を仮定し，モデルパラメー

タとしての精度行列�をデータからの最尤推定で求める．  

���|�� = ���|�� ���� = det������
�2����� exp �−12�

���� (8) 

ここでdetは行列式，� ∈ ℝ�×�は精度行列，��∙ |�� ��は平

均�，共分散行列�の正規分布である． 
またGGMは�個の評価点のそれぞれを頂点とするグラフ

をモデル化するもので，頂点（つまり評価点）��と��をグ

ラフモデル上でつなぐ辺が欠けているときに，両者は他の

全ての変数を固定したときに条件付き独立となる．頂点間

の辺の有無を定義するために，GGM では式(8)の�次元正

規分布を用い，��と��をつなぐ辺が欠く条件が式(9)で表さ

れる． 
 ���� = 0	 �	�� ⊥ ��	|	other	elements (9) 

ここで⊥は統計的独立を示す． 
図 4に精度行列�と対応するグラフ構造の例を示す．この

例では� = 7で，*は非ゼロ値である．精度行列�は要素の

多くがゼロの値を持つスパース行列であり，かつ対称行列

となる．����� ����� ����のような非ゼロ値をもつ�の要素に対

応する頂点間には辺 1-2，辺 1-3，辺 1-4 のようにグラフに

辺が存在する．�の要素のそれぞれの非ゼロ値*は相関の強

さを表す値となる．また����� ����� ����のようにゼロ値をも

つ�の要素に対応する頂点間にはグラフに辺を持たず，こ

れらの頂点間には相関が無いことを表す．このように，与

えられたデータについて疎行列となる�を得ることは，グ

ラフ構造を得ることと等価であり，全ての頂点間（評価点

間）の相関関係の有無と強さを理解することにつながる．

この意味でスパース構造学習と呼ばれる．また一般に評価

点の数�が大きくなると，図 4(b)のように頂点と辺で表す

グラフ表現では視認性が悪化することが多く，図 4(c)に示

すヒートマップと呼ばれる方法で精度行列�を可視化する

ことが多い．ヒートマップは行列の非ゼロ値の要素に相当

する位置を塗りつぶした表現となっている． 
 

  
(a) 精度行列�    (b) 	graph	��� �� 

 
(c) 	�のヒートマップ 

図 4 精度行列�と対応するグラフ構造の例 
 
 精度行列�を推定する方法として，式(10)，(11)の��制

約項付の最尤方程式を解く． 
 �∗ = argmax� ���� �� �� (10) 
 ���� �� �� ≡ ln det� − tr���� − �‖�‖� (11) 

ここで 

 ‖�‖� = � ������
�

�����
 (12) 

��制約の一般的性質から�の多くの要素が厳密にゼロに

なることが期待される．ペナルティ項の重み�は入力パラ

メータとなるが，この値はどの程度の相関関数の値までノ

イズ由来のものとみなすかについての閾値として使用され

る． 
 本研究では計算効率の良い graphical lasso 法を用いて式

(10)を解いた 7)．graphical lasso では，式(10)をブロック勾配

法を用いて��制約項付き回帰問題に帰着させる．また

�� ��⁄ = 0をブロック勾配法で解く上で，特定の変数��に
着目し，�とその逆行列�をそれぞれ式(13)のように分割す

る． 
 � = �� �

�� ��, � ≡ ��� = �� �
�� �� (13) 

ここで行列の行と列は，xi に関係する要素が最後の行と列

に来るように並び替えられており，��� ∈ ℝ�����×�����，
�� � ∈ ℝ，�� � ∈ ℝ���である． 
 
５－２ 相関異常のスコアリング 

二つの時系列データ��と��それぞれについて，上記の方

法により��∗と��∗ を求める．GGM では二つの確率モデル

�����と �����が求められることになる． 
 次に，時系列データ��と��の相違に対してどれだけ，評

価点���� ���� � ���の一つ一つが寄与しているかを定量的に

求める．確率モデル�����と �����が与えられているとき，

一般的に用いられている異常度の尺度に KL 距離がある．

特定の変数��について�����|���と �����|���の間の KL 距離

の期待値を分布������によって計算すると，式(14)となる． 

 ���� ≡ ���� ���������������|��� ln
�����|���
�����|��� 

(14) 

ここで�� ≡ ���� ���� � ����� ������ � ���� ∈ ℝ���と定義し

た．GGM により求めた確率モデル�����と �����は正規分

布となっていることから，式(14)に現れる積分は解析的に

実行でき，結果は式(15)となる 4). 

 
���� = ������ − ��� +

1
2 �
�������
�� − �������

�� � 

                                       +�
� �ln

��
�� + ����� − ���� 

(15) 

A と B を入れ替えることで����も同様に求められる． 
 ここでは�番目の評価点についてのデータセット A，B に

関する相関異常度��を式(16)で定義する 4)． 
 �� ≡ max������ ����		� (16) 

A，B 二つのデータセットについて，��を指標として，評

価点の中で全体の変化への寄与の大きい箇所が特定される

ことになり，これらの評価点を順番に元のデータを検討す

ることで，変動を有した大規模なデータの中から，本来デ

ータが有していた重要な情報を見落とすリスクを抑えた評

価を行うことができる． 
 
６． RAE2822 翼型周りの非定常遷音速流の��データへの

適用 
６－１ 時系列データセットの設定 

二つの時系列データセット��，��として，��には乱流遷

移トリップ無モデルの翼面上の非定常��データを，��には

乱流遷移トリップ有モデルの翼面上の非定常��データを用

いた．本研究では翼面上の流体解析要素について 10 要素お

きにサンプルした 1258 要素を評価点とした．図 5 に示すよ

うに前縁位置の評価点番号を 0 とし，時計回りに 1257 まで

評価点に番号付けを行った．データセット��，��とで評価

点の位置と番号は合致している． 
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図 5 GGM での評価点番号 

時系列データについては 200,000～300,000 ステップ間のデ

ータを 100 ステップおきにサンプルした 1001 個分のデータ

を使用した．したがって評価点数 は 1258，評価に用いる

離散化された時間ステップの総数 は 1001 である． 
 
６－２ スパース構造学習によるヒートマップ比較と相関

異常度の分布結果 
上記の時系列データセットについてペナルティ項の係数

の条件で標本共分散行列 と を式(7)により求め，

graphical lassoを用いて精度行列 と を求めた．精度行列

と のヒートマップ上での共通要素と相違要素を翼面で

の対応位置と合わせて図 6 に示す． 

 
図 6 精度行列 と のヒートマップ相違点の比較と翼面

での対応位置( ) 
 
乱流遷移トリップ無モデルにだけ現れている要素を青色，

乱流遷移トリップ有モデルにだけ現れている要素を赤色，

両者に共通して現れている要素を黄緑色でそれぞれ塗りつ

ぶして表示している．乱流遷移トリップ無／有で，いくつ

かの明瞭な相違点が現れている．例えば領域(1)は精度行列

が対称行列であることを考慮しつつ翼面での位置と図 3(b)
の分布を参照すると，乱流遷移トリップにより上面に衝撃

波が誘起されると，下面側の広い範囲が相関をもつように

なることを示している．ヒートマップ上での精度行列の変

化点を実形状での位置と照らし合わせて評価することは，

比較するモデル同士の流れの変化点がどこでどのように関

連付けられているのか理解する上で役立つ． 
精度行列 ， とその逆行列 ， から，乱流遷移ト

リップ無／有モデル間の RAE2822翼表面 分布についての

相関異常度 の分布を求めた結果を図 7 に示す．この図が

二つの非定常流れの違いにどの部分がどの程度寄与してい

るかを定量的に示したものである．上面側 3％コード長 A
と 3.64%コード長 B に突出したピークがある．乱流遷移ト

リップの設置位置が上面側3%コード長であることから，乱

流遷移トリップが二つの流れの変化に最も大きな影響を及

ぼすことは自明である．しかしながら最も高いピークは乱

流遷移トリップの位置する A ではなく，その少しだけ下流

の B にある．この点については後程考察を行う． 

 
図 7 乱流遷移トリップ無／有(3%コード長)モデル間の

RAE2822 翼表面 分布についての相関異常度 分布（変化

の寄与度分布） 
 

その他のピークを確認するため，相関異常度 のレンジ

を 0～0.4 に変更して拡大した結果を図 8 に示す．小さなピ

ークが上面側には 9.29%コード長 C，51.3%コード長 D，下

面側には 4.63%コード長 E，30.7%コード長 F，65%コード

長 G，89.3%コード長 H に現れている．これらの結果は，

形状変更は上面側だけであるにもかかわらず，変化の大き

さは小さくなるものの下面側にも流動に変化が生じている

ことを示している． 

 
図 8 乱流遷移トリップ無／有(3%コード長)モデル間の

RAE2822 翼表面 分布についての相関異常度 分布（表示

レンジ 0～0.4 を拡大） 
 
６－３－１ ピーク A，B，C（上面側 3%，3.64%，

9.29%コード長） 
図 9，10 に RAE2822 翼前縁付近の瞬時の密度勾配分布を

示す．図 11 は拡大領域の位置を示し，図 9 は領域(i)を，図

10 は領域(ii)をそれぞれ拡大して示した図である．乱流遷移

トリップ有モデルでは，トリップ設置位置（3％コード長）

の少し上流で層流の流れが僅かに剥離し，ピーク B の

3.64%コード長付近で再付着するとともに境界層が波状に

変動し，渦が形成され乱流へと遷移している．流下した渦

は8%コード長付近で乱流遷移トリップにより誘起された衝
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撃波と干渉し，ピーク C の 9.29%コード長付近では，干渉

による渦の変形と一部の渦同士の結合が生じる．乱流遷移

トリップの位置する3%コード長では圧力波が発生し，非定

常的に僅かに変動を生じている．他方，乱流遷移トリップ

無モデルでは 5.5%コード長付近まで付着した層流境界層が

形成され，その下流で自然遷移により乱流遷移し，ピーク

C の 9.29%コード長付近でも渦同士の結合はなく，比較的

安定に渦が流下している． 

 
(a) 乱流遷移トリップ無モデル 

 
(b) 乱流遷移トリップ有モデル 

図 9  RAE2822 翼の前縁付近の瞬時の密度勾配分布

（200,000 ステップ） 
 

 
(a) 乱流遷移トリップ無モデル 

 

 
(b) 乱流遷移トリップ有モデル 

図 10 RAE2822 翼の乱流遷移トリップ付近の瞬時の密度勾

配分布（200,000 ステップ） 

 
図 11 拡大表示領域 

以上から，上面側 3％コード長付近に生じるピーク A は

乱流遷移トリップ有で生じる層流剥離と圧力波の非定常な

振動が，乱流遷移トリップ無では生ぜず，安定な層流境界

層となっていることに起因している．上面側 3.64%コード

長付近に生じるピーク B は，乱流遷移トリップ有で生じる

再付着とそれに伴って誘起される強制遷移が，乱流遷移ト

リップ無では生ぜず，より下流側で自然遷移していること

の差異に起因している．この領域で生じた渦は翼上面を後

縁まで流下するため，翼周りに生じる変動全体への寄与が

大きい．したがって変動の初生位置の相違となるピーク B
が全体でも突出して大きな相関異常度を示している．上面

側 9.29％コード長付近に生じるピーク C は，乱流遷移トリ

ップ有では乱流遷移トリップにより誘起された衝撃波と干

渉した乱流境界層内の渦の変形，結合運動が，乱流遷移ト

リップ無しでは生ぜず，変動の状態が異なっていることに

起因している． 
 
６－３－２ ピーク D（上面側 51.3%コード長） 

図 11中の領域(iii)で囲った RAE2822上面側 50％コード長

付近の瞬時の密度勾配分布を図 12 に示す． 

 
(a) 乱流遷移トリップ無モデル 

 
(b) 乱流遷移トリップ有モデル 

図 12 RAE2822 翼の上面垂直衝撃波付近の瞬時の密度勾配

分布（200,000 ステップ） 
 

51.3%コード長付近は乱流遷移トリップの無／有によら

ず衝撃波と乱流境界層内の渦との干渉部に相当し，衝撃波

との干渉により渦が変形し，流下する過程で 55％コード長

付近から渦同士の結合が生じている．衝撃波の上流で観察

すると，乱流遷移トリップ有モデルの方が，無モデルより

も渦間の間隔が大きくなっている．図 13にピーク Dでの

のパワースペクトル密度 PSD を示す．ここで

は Strouhal 数である．乱流遷移トリップ有モデルは

無モデルに対してピーク周波数が 40％低くなっており，時

系列データ全体で渦間の間隔が大きくなっている．ピーク

D 付近について図 6 に示した精度行列の非ゼロ値要素（相

関有要素）の数の分布（翼上面側）を図 14 に示す．ピーク

D との相関に変化が現れている要素は主に近傍の 45～60％
コード長であることが分かる． 

以上から，上面側 51.3％コード長付近に生じるピーク D
は，衝撃波位置であることともに，(1)衝撃波と乱流境界層

内の渦との干渉前においては，乱流遷移トリップの無／有

によって渦同士の間隔が異なることにより相関した変動を

有して移流する渦と衝撃波との距離が変化したことに起因

した差異が 45％コード長付近から現れていること，（2）
衝撃波と乱流境界層内の渦との干渉後においては，乱流遷

移トリップの無／有によって渦の変形挙動，結合挙動が異

なることにより相関した変動を有して移流する渦と衝撃波

との距離が変化したこと起因した差異が 60％コード長付近

(i) (ii) (iii)

(iv)

B:3.64% 

C: 9.29% 

B:3.64% 

C: 9.29% Shock wave 

B:3.64% 

Transition trip 

Separated 

Re-attached 
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Shock wave 
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Shock wave 
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まで現れていることに起因している．乱流遷移トリップの

無／有によって渦同士の間隔が異なるのは，乱流遷移トリ

ップ有モデルでは8%コード長付近に衝撃波が発生し，この

衝撃波と乱流境界層との干渉によって一度渦同士の結合が

促されているためである．  

 
図 13 ピーク D（51.3%コード長）での の PSD 

 
図 14 ピーク D 付近について精度行列の非ゼロ値要素の数

の分布（上面側） 
 
６－３－３ ピーク E（下面側 4.63%コード長） 

図 11 中の領域(iv)で囲った RAE2822 下面側 4.63％コード

長付近の瞬時の密度勾配分布を図 15 に示す． 

 
(a) 乱流遷移トリップ無モデル 

 
(b) 乱流遷移トリップ有モデル 

図 15 RAE2822 翼の下面前縁付近の瞬時の密度勾配分布 
 

乱流遷移トリップ無モデルでは，乱流遷移点位置が間欠

的に前後に変動し，時刻によってはピーク E（4.63%コード

長）の前後で境界層の遷移が生じている．他方，乱流遷移

トリップ有モデルでは遷移点は 4～4.2%付近でほぼ固定さ

れ 4.63%コード長位置ではほぼ一様な変動が生じている．

図 16に示す の時系列変化では，乱流遷移トリップ無モデ

ルにおいて 7 回間欠的に変動が止まり，乱流遷移の遅れが

生じていることが分かる．ピーク E での差異は，図 3 を動

画にして観察していただけでは当初気が付かず，相関異常

度に基づいて詳しく結果を吟味して初めて認識できたもの

であり，本手法の非定常データ同士の差異抽出機能の有効

性を表しているものと考えている． 

 
(a) 乱流遷移トリップ無モデル 

 
(b) 乱流遷移トリップ有モデル 

図 16 ピーク E（下面 4.63%コード長）での 時系列変化 
 
７．結論 

形状の異なる二つのモデルの非定常流体解析結果につい

て，流れの変化にどの部分がどれだけ寄与しているかを定

量的に評価する方法を提案した．提案方法では，まずそれ

ぞれの非定常データについて各評価点間の相関を GGM に

基づくスパース構造学習により評価し，グラフ構造を得た

上でグラフ構造の崩れと相関強さの変化を情報論的距離で

ある KL 距離で定量化する．また BCM に基づいた流体解析

を行うことで形状変化を有するモデル同士であっても評価

点の数，位置を一致させ評価を可能とする．提案手法を二

次元 RAE2822 翼型まわりの遷音速流れで，翼上面に乱流遷

移トリップ無／有の二つのモデルについて適用した結果，

通常の可視化や時間平均化した結果の評価で識別できる箇

所だけでなく，見落としてしまいかねないような小さな乱

流遷移の変化まで提案手法によって検出できることを確認

した． 
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計測データに基づく格子細分化手法 
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Adaptive Mesh Refinement based on Measurement Data 
 

by 
Takashi Misaka, Takahiro Ukai, Yasufumi Konishi, Shigeru Obayashi 

 
ABSTRACT 

This study numerically investigated an adaptive mesh refinement method based on experimental measurement. The difference of experimental 
and numerical results was propagated by an adjoint model of the radial basis function-based reduced-order model (RBF-ROM), which was 
derived from snapshots of a preceding numerical simulation. The incompressible Navier-Stokes equations were solved on the framework of 
the building cube method (BCM) for generating the snapshots and the mesh refinement was realized by utilizing the data structure of the 
BCM, i.e., a BCM mesh was refined by dividing cubes. The error of the numerical simulation was evaluated by two CFD runs with different 
mesh resolutions and the region of mesh refinement was defined by the inner product of the error and the measurement sensitivity obtained 
from the adjoint model of the RBF-ROM. By considering the measurement sensitivity, the difference of meshes after refinement appeared 
near the object, i.e., the region of mesh refinement was focused on the wake where the pseudo measurement was carried out. 
 
 
 
１．はじめに 
各種センサーによる実計測と計算機による数値解析を協調的

に利用し，より精度の高い現象解析・状態推定，さらには設計開

発を実現するためにデータ同化法への期待が高まっている．デ

ータ同化法は気象予測の精度を，衛星観測等の実観測値を用

いて改善するために発展してきた技術であり，工学分野におい

ても有用であると考えられる．これまで流体工学分野においては，

早瀬らのハイブリッド風洞[1]，鈴木らの PTV 計測を利用したハ

イブリッド風洞[2]，そして，加藤らによるレイノルズ平均乱流モデ

ルの渦粘性分布推定[3]など，データ同化に関連した研究が行

われてきている． 
流体工学分野においてデータ同化が効果的に利用されるよう

になるには，非常に大まかに言って，1）データ同化によって実

験計測もしくは数値解析単体よりも良い結果が得られる，2）計算

コストが既存の数値解析と比較して極端に大きくならない，こと

が必要であると考えられる．第一の点に関して，“良い結果”の定

義自体が様々であるものの，新規技術を導入するに当たって自

明な要求であるが，工学分野においてはデータ同化によって解

析精度を向上させるための一般的な知見は得られていない．本

研究では非定常流れ解析における計算格子解像度の重要性を

鑑み，計測データに基づく格子細分化により解析誤差を減少さ

せる手法を検討する．第二点に関しては，得られる結果の精度

向上がデータ同化導入による計算コストの増大に見合うことが必

要であることから，可能な限り低コストのデータ同化手法の構築

が重要である．非定常流体解析の分野では計算機リソースを最

大限利用した解析が主であるため，流体解析の精度を犠牲にし

てまでデータ同化を導入するという状況にはなりにくいと考えら

れる．この点に関して，データ同化の計算コストを小さくするため

に直交固有分解などの空間基底に基づく次元縮約モデルを用

いた流れ予測手法が提案されており，本研究でも利用する． 
本研究では，非定常数値流体解析の精度向上に資するデー

タ同化技術の開発を目指して，計測値と計算値の差に基づき格

子細分化を行う手法の検討を行う．次元縮約モデルのアジョイン

トモデルにより計測値と計算値の差の伝播を行い，マルチステッ

プ法で推定された解析誤差の大きな領域のうち，計測値と計算

値の差の減少に影響する領域の格子を細分化する． 
 
２．手法 
２．１ 流れ場の数値解析手法 
本研究では数値実験による手法の検討を行う．すなわち，実

際には実験装置で取得されるべき実験値を，条件の異なる数値

計算結果で代用し，計算機上でデータ同化の結果を検討する．

流体解析には大規模流体解析のためのフレームワークである

Building Cube Method（BCM）を用いた[4]．BCM は格子生成，

高次精度スキームの組み込み，および，後処理の簡素化のため

に等間隔の直交格子を用いている．さらに，BCM では計算アル

ゴリズムを複雑化させることなく，格子を複雑形状および局所流

れ場に適応させるために，ブロック構造格子を採用している．ブ

ロック構造格子はデータ構造としても利点がある．計算領域は

Cubeと呼ばれるブロックに分割されるが，各 Cube内の格子点数

が同じであるため格子解像度が Cube サイズで決まり，また，

Cube を用いた並列処理が効率的に行われる．この BCM フレー

ムワークにおいて，Cube 分割および結合による格子細分化およ

び粗化の機能を実装し，事前に設定した格子細分化の指標量

により，局所的に計算格子の解像度を変化できるようにした． 
基礎方程式は非圧縮性 Navier-Stokes 方程式である．圧力は

HSMAC 法により得られる[5]．対流項は Skew-symmetric 型の 4
次精度中心差分，粘性項は 4 次精度中心差分により離散化す

る[6]．一方，時間積分には 3 次精度ルンゲ・クッタ法を用いる[7]．
Large Eddy Simulation のためのサブグリッドスケールモデルとし

てコヒーレント構造モデルを採用した[8]． 
 
２．２ 数値解析誤差の評価 
格子細分化には解析誤差を指標として用いる．数値解析誤

差を評価する手法としては，例えば，4 次精度の Runge-Kutta法
の場合に，時間刻みを変えて同一区間の時間積分を行い，そ

の結果の差から解析誤差を推定するマルチステップ法や，精度

の異なる差分式を用いて同一区間の時間積分を行うことで解析

誤差を推定する方法がある[9]．後者は効率的ではあるものの，

一般的なCFDコードで利用するには異なる時空間精度のコード

を用意しなければならないため，本研究ではマルチステップ法

を用いる．これにより流速に関する解析誤差ベクトル𝒖𝒖𝒖𝒖𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒を得る．

非定常流れ場において格子解像度の異なる解析から解析誤差

を算出するには，ある程度の時間区間に渡って計算を行う必要

があるが，密格子を用いる場合には効率的ではない．そこで，

代表的な周期現象を含む時間区間の計算において，時間方向

に複数箇所で粗-密格子により解析誤差を評価することとした． 
 
２．３ 計測感度取得のためのデータ同化手法 

本研究では 4 次元変分法に基づくデータ同化法を用いた．4
次元変分法ではある時間区間で式(1)に示すような計測と計算

の差を表すコスト関数を考え，勾配法により最小化する[10]． 
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2��𝐻𝐻𝐻𝐻𝑖𝑖𝑖𝑖 (𝑸𝑸𝑸𝑸𝑖𝑖𝑖𝑖) − 𝒚𝒚𝒚𝒚𝑖𝑖𝑖𝑖�

𝑇𝑇𝑇𝑇
𝑅𝑅𝑅𝑅𝑖𝑖𝑖𝑖−1

𝑁𝑁𝑁𝑁
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�𝐻𝐻𝐻𝐻𝑖𝑖𝑖𝑖 (𝑸𝑸𝑸𝑸𝑖𝑖𝑖𝑖) − 𝒚𝒚𝒚𝒚𝑖𝑖𝑖𝑖�. (1) 

 

ここで，𝑁𝑁𝑁𝑁は時間ステップ，𝑸𝑸𝑸𝑸𝑖𝑖𝑖𝑖はモデル変数，𝒚𝒚𝒚𝒚𝑖𝑖𝑖𝑖は計測変数，𝐻𝐻𝐻𝐻𝑖𝑖𝑖𝑖
はモデル変数から計測変数への変換演算子，𝑅𝑅𝑅𝑅𝑖𝑖𝑖𝑖は計測誤差共

分散行列である．ラグランジュ未定乗数法を用いて，最終的に

以下のアジョイント方程式を時間逆方向に積分することでコスト

関数の勾配を得る． 
 

𝝀𝝀𝝀𝝀𝑖𝑖𝑖𝑖 = 𝑴𝑴𝑴𝑴𝑖𝑖𝑖𝑖
𝑇𝑇𝑇𝑇𝝀𝝀𝝀𝝀𝑖𝑖𝑖𝑖+1 + 𝑯𝑯𝑯𝑯𝑖𝑖𝑖𝑖

𝑇𝑇𝑇𝑇𝑅𝑅𝑅𝑅𝑖𝑖𝑖𝑖−1�𝐻𝐻𝐻𝐻𝑖𝑖𝑖𝑖 (𝑸𝑸𝑸𝑸𝑖𝑖𝑖𝑖) − 𝒚𝒚𝒚𝒚𝑖𝑖𝑖𝑖�,  𝑖𝑖𝑖𝑖 = 𝑁𝑁𝑁𝑁~0 (2) 

  

𝛻𝛻𝛻𝛻𝐽𝐽𝐽𝐽(𝑸𝑸𝑸𝑸0) = 𝝀𝝀𝝀𝝀0 (3) 

 

ここで𝑴𝑴𝑴𝑴𝑖𝑖𝑖𝑖
𝑇𝑇𝑇𝑇はアジョイント演算子，𝝀𝝀𝝀𝝀𝑖𝑖𝑖𝑖はアジョイント変数である．添

字𝑖𝑖𝑖𝑖 = 𝑁𝑁𝑁𝑁~0は式(2)を時間逆方向に積分することを示す．この勾

配および準ニュートン法の最小化で得られるヘッセ行列を用い

て，コスト関数に対する計測値の感度は， 
 

𝛻𝛻𝛻𝛻𝒚𝒚𝒚𝒚𝑖𝑖𝑖𝑖𝐽𝐽𝐽𝐽(𝑸𝑸𝑸𝑸0) = 𝑅𝑅𝑅𝑅𝑖𝑖𝑖𝑖−1𝑯𝑯𝑯𝑯𝑖𝑖𝑖𝑖𝑴𝑴𝑴𝑴0,𝑖𝑖𝑖𝑖�𝜵𝜵𝜵𝜵𝑸𝑸𝑸𝑸0𝑸𝑸𝑸𝑸0
𝟐𝟐𝟐𝟐𝑱𝑱𝑱𝑱(𝑸𝑸𝑸𝑸0)�

−𝟏𝟏𝟏𝟏
𝜵𝜵𝜵𝜵𝐽𝐽𝐽𝐽(𝑸𝑸𝑸𝑸0) (4) 

 

となる[11]．計測感度により，どの部分を計測することで，対象と

しているコスト関数を効率よく減少させることができるかが分かる．

この式からコスト関数の勾配にヘッセ行列の逆行列を掛けたも

のを線形モデルにより時間発展させることでコスト関数に対する

計測値の感度が得られる． 
Navier-Stokes 方程式の数値解を求める計算は，流れ場が複

雑になればなるほどコストが大きくなり，複雑形状まわりの流れ

解析は一般に計算コストが大きい．このような流れ場にデータ同

化を直接適用すると，さらに数十倍の計算コストを要求すること

になり，実用上受け入れられない．そこで本研究では Navier-
Stokes 方程式の数値解析結果から導出される次元縮約モデル

を採用する．まず，ある時間区間の非定常流体解析を行い，一

定間隔で流れ場のデータを保存する．その流れ変数ベクトルを

並べることで行列を構成し，その固有値問題を解くことで，流れ

変数を以下のように分解する（Snapshot POD）[12]． 
 

𝜓𝜓𝜓𝜓𝑛𝑛𝑛𝑛(𝑥𝑥𝑥𝑥, 𝑡𝑡𝑡𝑡) = 𝜓𝜓𝜓𝜓�(𝑥𝑥𝑥𝑥) + �𝛼𝛼𝛼𝛼𝑖𝑖𝑖𝑖𝑛𝑛𝑛𝑛(𝑡𝑡𝑡𝑡)𝛹𝛹𝛹𝛹𝑖𝑖𝑖𝑖(𝑥𝑥𝑥𝑥)
𝑃𝑃𝑃𝑃

𝑖𝑖𝑖𝑖=1

 (5) 

 

ここで，𝜓𝜓𝜓𝜓𝑛𝑛𝑛𝑛(𝑥𝑥𝑥𝑥, 𝑡𝑡𝑡𝑡)は分解される変数，𝜓𝜓𝜓𝜓�(𝑥𝑥𝑥𝑥)は時間平均成分で空

間の関数，𝛹𝛹𝛹𝛹𝑖𝑖𝑖𝑖(𝑥𝑥𝑥𝑥)は分解に用いる基底ベクトルであり空間の関数，

そして，𝛼𝛼𝛼𝛼𝑖𝑖𝑖𝑖𝑛𝑛𝑛𝑛(𝑡𝑡𝑡𝑡)は基底ベクトルの重ね合わせに用いる係数であり，

時間の関数である．次元縮約モデルにおいては，係数𝛼𝛼𝛼𝛼𝑖𝑖𝑖𝑖𝑛𝑛𝑛𝑛(𝑡𝑡𝑡𝑡)の
時間発展式を解くことにより，流れ場の時間発展を求める．係数

の時間発展式は，支配方程式である Navier-Stokes 方程式を上

記の基底ベクトルに射影することによっても得られるが（ガラーキ

ン射影），本研究ではこの時間発展式を Radial Basis Function 
(RBF)によって式(6)のような形で構成する[13]． 
 

𝛼𝛼𝛼𝛼𝑖𝑖𝑖𝑖𝑛𝑛𝑛𝑛 = 𝑓𝑓𝑓𝑓𝑖𝑖𝑖𝑖(𝜶𝜶𝜶𝜶𝑛𝑛𝑛𝑛−1) = �𝑤𝑤𝑤𝑤𝑖𝑖𝑖𝑖(𝑗𝑗𝑗𝑗) ∙ 𝜙𝜙𝜙𝜙(‖𝛼𝛼𝛼𝛼𝑛𝑛𝑛𝑛−1 − 𝛼𝛼𝛼𝛼�(𝑗𝑗𝑗𝑗)‖)
𝑁𝑁𝑁𝑁

𝑗𝑗𝑗𝑗=1

 (6) 

 

ここで重み係数𝑤𝑤𝑤𝑤𝑖𝑖𝑖𝑖(𝑗𝑗𝑗𝑗)は既存データベース（流れ場のスナップシ

ョット）から決定することができる．𝜙𝜙𝜙𝜙(‖𝛼𝛼𝛼𝛼𝑛𝑛𝑛𝑛−1 − 𝛼𝛼𝛼𝛼�(𝑗𝑗𝑗𝑗)‖)はカーネル

関数であり，ここではデータ間の距離の逆数で定義した． 
縮約モデルの変数を𝛿𝛿𝛿𝛿𝑸𝑸𝑸𝑸𝚤𝚤𝚤𝚤�，Navier-Stokes 方程式の変数𝛿𝛿𝛿𝛿𝑸𝑸𝑸𝑸𝑖𝑖𝑖𝑖と

し，変換行列を𝑇𝑇𝑇𝑇とすると（𝛿𝛿𝛿𝛿𝑸𝑸𝑸𝑸𝚤𝚤𝚤𝚤� = 𝑇𝑇𝑇𝑇𝛿𝛿𝛿𝛿𝑸𝑸𝑸𝑸𝑖𝑖𝑖𝑖 , 𝛿𝛿𝛿𝛿𝑸𝑸𝑸𝑸𝑖𝑖𝑖𝑖 = 𝑇𝑇𝑇𝑇𝑇𝑇𝑇𝑇𝛿𝛿𝛿𝛿𝑸𝑸𝑸𝑸𝚤𝚤𝚤𝚤�），式(1)の
コスト関数は以下のようになる． 
 

𝐽𝐽𝐽𝐽�𝑸𝑸𝑸𝑸0�� =
1
2��𝐻𝐻𝐻𝐻𝑖𝑖𝑖𝑖𝑇𝑇𝑇𝑇𝑇𝑇𝑇𝑇𝛿𝛿𝛿𝛿𝑸𝑸𝑸𝑸𝚤𝚤𝚤𝚤� − 𝒅𝒅𝒅𝒅𝑖𝑖𝑖𝑖�

𝑇𝑇𝑇𝑇 𝑅𝑅𝑅𝑅𝑖𝑖𝑖𝑖−1�𝐻𝐻𝐻𝐻𝑖𝑖𝑖𝑖𝑇𝑇𝑇𝑇𝑇𝑇𝑇𝑇𝛿𝛿𝛿𝛿𝑸𝑸𝑸𝑸𝚤𝚤𝚤𝚤� − 𝒅𝒅𝒅𝒅𝑖𝑖𝑖𝑖�
𝑁𝑁𝑁𝑁

𝑖𝑖𝑖𝑖=0

 (7) 

 

コスト関数に対する計測値の感度も同様にして得られる． 

 

𝒖𝒖𝒖𝒖𝑠𝑠𝑠𝑠𝑒𝑒𝑒𝑒𝑛𝑛𝑛𝑛𝑠𝑠𝑠𝑠 = 𝛻𝛻𝛻𝛻𝒚𝒚𝒚𝒚𝑖𝑖𝑖𝑖𝐽𝐽𝐽𝐽�𝑸𝑸𝑸𝑸0��                                                              

        = 𝑅𝑅𝑅𝑅𝑖𝑖𝑖𝑖−1𝑯𝑯𝑯𝑯𝑖𝑖𝑖𝑖𝑇𝑇𝑇𝑇𝑇𝑇𝑇𝑇𝑴𝑴𝑴𝑴0,𝑖𝑖𝑖𝑖�𝜵𝜵𝜵𝜵𝑸𝑸𝑸𝑸0�𝑸𝑸𝑸𝑸0�
𝟐𝟐𝟐𝟐𝑱𝑱𝑱𝑱�𝑸𝑸𝑸𝑸0���

−𝟏𝟏𝟏𝟏
𝜵𝜵𝜵𝜵𝐽𝐽𝐽𝐽(𝑸𝑸𝑸𝑸0� ) 

(8) 

 

２．４ 格子細分化の指標 
 アジョイント法による誤差伝播を利用して，特定の出力関数の

精度向上に影響する領域の格子細分化を行う手法がある．この

手法により，物体周りの流れ解析において，物体に働く抗力を

出力関数として，抗力の推定精度に影響する領域の格子細分

化を行うことができる[14]．本研究ではこの手法を応用し，ある計

測領域における計測値と計算値の差を減少させるように格子細

分化を行う． 
 本研究では，格子細分化の指標となる量として，前節までに得

られた解析誤差ベクトル𝒖𝒖𝒖𝒖𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒と計測感度ベクトル𝒖𝒖𝒖𝒖𝑠𝑠𝑠𝑠𝑒𝑒𝑒𝑒𝑛𝑛𝑛𝑛𝑠𝑠𝑠𝑠を内積し

た量の大きさ𝑢𝑢𝑢𝑢𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑟𝑟𝑟𝑟 = |𝒖𝒖𝒖𝒖𝑠𝑠𝑠𝑠𝑒𝑒𝑒𝑒𝑛𝑛𝑛𝑛𝑠𝑠𝑠𝑠 ∙ 𝒖𝒖𝒖𝒖𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒|を定義する．この𝑢𝑢𝑢𝑢𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑟𝑟𝑟𝑟の大き

な領域から格子細分化を行っていく．ここでは何割の Cube の分

割を行うかを事前に指定し，𝑢𝑢𝑢𝑢𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑟𝑟𝑟𝑟の大きな Cube から分割する．

図 1 に計測値と計算値の差に基づく格子細分化のフローチャー

トを示す．図中の青枠で囲まれた部分は粗格子による計算，黒

枠は次元縮約モデルを使った解析であり，計算負荷は比較的

小さい．図中赤枠では，粗格子の全ての Cube を分割することで

密格子を作成しているため計算コストが大きい．そのため，密格

子を使用したマルチステップ法による誤差解析は，時間区間を

N 分割し，各時刻で少数ステップにより行うこととした．これらの

計算から格子細分化の指標𝑢𝑢𝑢𝑢𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑟𝑟𝑟𝑟を計算し，事前に指定した割合

の Cube を分割する．上記を繰り返し行い，計測値と計算値の差

の減少を確認する． 

 
図 1 計測値と計算値の差に基づく格子細分化の流れ 

 
３．結果および考察 

図 2に円柱後流の非定常流れ（Re=100）から得られる RBF縮

約モデル係数𝛼𝛼𝛼𝛼𝑖𝑖𝑖𝑖𝑛𝑛𝑛𝑛(𝑡𝑡𝑡𝑡)の時間履歴を示す．周期現象を示す主要

な第 1 および第 2 モードのみを示している．図 2(a)の横軸 48 タ

イムステップまでが Radial Basis Function に基づく縮約モデル
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（RBF-ROM）の学習フェーズ，それ以降が構成された RBF-
ROM による予測フェーズとなる．図に示すように，第 1，2 モード

共に周期的な変動が予測されていることがわかる．図 2(b)に係

数𝛼𝛼𝛼𝛼𝑖𝑖𝑖𝑖𝑛𝑛𝑛𝑛(𝑡𝑡𝑡𝑡)から式(5)を用いて流れ場を構成し，元の流れ場との比

較から平均二乗誤差の平方根を評価した結果を示す．学習フェ

ーズでは当然ながら小さな値となるが，式(5)の演算精度からマ

シンゼロの精度は達成できていないことがわかる．一方，49 タイ

ムステップ以降の予測フェーズでは，誤差が急増し，元の流れ

場に対して数%となっている．主要モード係数の予測精度が比

較的高いにも関わらず，再現した流れ場の精度がそれほど高く

ない点に関しては，更なる検討が必要である．別に行った検討

の結果から，RBF-ROM においては学習フェーズにおいて対象

としている流動現象の手法な変動を利用することができれば，そ

の後の予測においても現象を予測できることを確かめている．ま

た，学習フェーズにおけるデータ量は主要現象の再現において

は大きく影響しない． 

 
(a) RBF-ROM の係数𝛼𝛼𝛼𝛼𝑖𝑖𝑖𝑖𝑛𝑛𝑛𝑛(𝑡𝑡𝑡𝑡) 

 
(b) 再現した流れ場の平均二乗誤差 
図 2  RBF-ROM による予測結果 

 

数値実験においては条件の異なる数値シミュレーションから

得られた流れ場から抽出した流速を疑似計測として用いる．本

研究では図 3 に示す物体後流で疑似計測値を得た． 

 
図 3 物体後流の疑似計測値の位置 

図 4 に誤差に基づく格子細分化の様子を示す．図 4 中の黒

線は BCM の Cube 境界を示しており，各 Cube 内に 163点の格

子点を配置している．図 4(a)は数値解析に起因する解析誤差の

分布であり，流速変動が大きく，分布の急峻な領域で大きな値と

なっている．一方で，図 4(b)は物体後流で得られる計測値と数

値解析値の誤差の影響範囲を式(8)により計算した結果である．

本研究では，図 4(c)は，図 4(a)および(b)の誤差分布を内積した

格子細分化指標量の分布である．この指標により格子細分化を

行った結果を図 4(d)に示す．解析誤差は円柱周辺で大きくなっ

ているが，計測感度が物体から離れた後流域で大きくなってい

るため，格子細分化指標量は後流領域で大きな値となっている． 
 

 
(a) 解析誤差|𝒖𝒖𝒖𝒖𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒|の分布 

 

 
(b) 計測感度|𝒖𝒖𝒖𝒖𝑠𝑠𝑠𝑠𝑒𝑒𝑒𝑒𝑛𝑛𝑛𝑛𝑠𝑠𝑠𝑠|の分布 

 

 
(c) 格子細分化指標𝑢𝑢𝑢𝑢𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑟𝑟𝑟𝑟の分布 

 

 
(d) 格子細分化後の Cube分布 

 
図 4 格子細分化に関連する諸量の分布と Cube境界 
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アジョイント方程式を用いた感度解析では，通常感度情

報が流れと逆方向に伝わるが，本研究では次元縮約モデル

を用いているため，計測感度𝒖𝒖𝒖𝒖𝑠𝑠𝑠𝑠𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑠𝑠𝑠𝑠の分布が空間基底に依存

することになる．そのため図 4(b)では計測位置後方にも計

測感度の大きな領域が広がっている．これは計測位置に偏

った格子細分化が行われないという意味では利点であるが，

余計な領域も細分化されてしまうため効率的な格子細分化

という観点では好ましくない． 
図 5に格子細分化指標として，解析誤差ベクトル𝒖𝒖𝒖𝒖𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒，およ

び，𝒖𝒖𝒖𝒖𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒と計測感度ベクトル𝒖𝒖𝒖𝒖𝑠𝑠𝑠𝑠𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑠𝑠𝑠𝑠を内積した量の大きさ𝑢𝑢𝑢𝑢𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑟𝑟𝑟𝑟 =
|𝒖𝒖𝒖𝒖𝑠𝑠𝑠𝑠𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑠𝑠𝑠𝑠 ∙ 𝒖𝒖𝒖𝒖𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒|を用いた場合の格子細分化結果を示す．ここでも

図中の黒線は Cube 境界を示している．𝒖𝒖𝒖𝒖𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒を用いた格子細分

化では，物体を囲むように格子細分化が行われ，さらに，後流

へも細分化領域が広がっている．一方で，𝑢𝑢𝑢𝑢𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑟𝑟𝑟𝑟を用いた場合に

は，主に後流領域が細分化され，特に物体前方の細分化が行

われていないことがわかる．これは，この流れ場において物体前

方の格子密度が後流の計測位置における解析精度に影響して

いないことを示している． 

 
(a) |𝒖𝒖𝒖𝒖𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒|で細分化 

 

 
(b) 𝑢𝑢𝑢𝑢𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑟𝑟𝑟𝑟 = |𝒖𝒖𝒖𝒖𝑠𝑠𝑠𝑠𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑠𝑠𝑠𝑠 ∙ 𝒖𝒖𝒖𝒖𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒𝑒|で細分化 

 
図 5 格子細分化に関連する諸量の分布と Cube境界 

４．おわりに 
本研究では，非定常数値流体解析の精度向上を目的として，

計測値と計算値の差に基づき格子細分化を行う手法を検討した．

BCM フレームワークを利用した格子細分化による数値誤差解

析手法を，次元縮約モデルによる効率的な計測感度の解析手

法と共に用いることで，計測値との差を効果的に減少させるよう

に数値解析誤差を低減する手法を構築した．簡単な流れ場に

おいて，物体後流の疑似計測値を用いることで格子細分化の結

果を検討した． 
課題としては，密格子を用いることによる計算コスト増加への

対応と，次元縮約モデルによって得られる計測感度分布の妥当

性の検証が挙げられる． 
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粘弾性流体中でのマッハコーンの形成
三神史彦，八木良明

千葉大学 大学院工学研究科

Formation of Mach cones in a viscoelastic fluid

by

Fumihiko Mikami and Yoshiaki Yagi (Chiba University)

ABSTRACT

Mach cones created by a falling sphere are observed experimentally in a viscoelastic fluid. The fluid used is a dilute wormlike
micelle solution of cetyletrimethylammonium bromide (CTAB) and sodium salicylate (NaSal) dissolved in water. The shear
wave speed for the CTAB/NaSal solution is c ≈ 10 mm/s. A sphere falls through the fluid faster than the speed of shear
waves. Mach cones are clearly observed in vorticity fields. They have a multiple-cone structure. The first cone is involved
with forward shearing motion in the direction induced by the falling sphere, and it is followed by weaker cones with backward
shearing motion accompanied by a relaxation of the initial shearing motion. The results suggest the importance of considering
shear-wave-based Mach numbers that facilitates the understanding of a complex phenomenon associated with viscoelastic fluid
flows.

１. 緒言
粘弾性流体中では，体積変化を伴う縦波の音波とともに，

体積変化を伴わない横波のせん断波が生じる．せん断波は，
渦度が伝わる波と捉えることもできる．液体である粘弾性
流体の体積弾性率Kが 109 Pa程度の大きさであるのに対し
て，剛性率 Gは 1 Pa程度である．このため，流体の密度 ρ

をおよそ 103 kg/m3とした場合，音速は
√

K/ρ ∼ 103 m/s，
せん断波の伝播速度は

√
G/ρ ∼ 10−2 m/s となり，せん断

波の伝播速度は音速に比べてはるかに遅い．このとき，物
体の運動速度 U とせん断波の伝播速度 cで定義した粘弾性
マッハ数M = U/cは簡単に 1を超えることができる．
粘弾性流体の流動は，複雑で特異な挙動を示すことが多

い 1)．このような粘弾性流体の流れについては数多くの研
究がなされてきたが，粘弾性流体中の波動現象を扱った例
は少ない．これまでには，平板を面内で動かしたときの流
れ 2)（Stokesの第１問題）や平板を面内で振動させたとき
の流れ 3)（Stokesの第２問題）が，波動現象の問題として
調べられている．粘弾性を示す界面活性剤のひも状ミセル
水溶液中で平板を振動させたときに発生するせん断波の位
相速度は，溶液の濃度が低くなるにつれて減少し，ゼロに
近づくことが報告されている 3)．このことは，低濃度の溶
液中では，粘弾性マッハ数が 1を超えるような流れが発生
しやすいことを示している．

Joseph4) は粘弾性流体の一様流の中におかれた物体まわ
りの流れを線形理論を用いて解析し，M > 1のときにマッ
ハコーンが形成されることを示している．このとき，線形
近似された渦度の式は，M > 1のときに双曲型，M < 1の
ときに楕円型となる．
本研究では，せん断波の伝播速度がおよそ 10 mm/sとな

るように調整した希薄な界面活性剤のひも状ミセル水溶液
を用いて，流体中を沈降する球のまわりにマッハコーンが
形成されることを PIV（Particle Image Velocimetry）を用
いて実験的に調べた．

２. 基礎方程式
線形粘弾性流体の基本的モデルである弾性要素のばねと

粘性要素のダッシュポットが直列につながれたMaxwellモデ
ルに従う流体について，一次元の波動伝播と，マッハコーン
形成に関係する基礎方程式を示す．流体中の音速に比べて
流速が小さい場合を扱うので，ここでは非圧縮流れとする．

x

y

dx

dy

(

σ +
∂σ

∂x
dx

)

dyσdy

c

v(x, t)

v(0, t)

図 1 粘弾性流体における Stokesの第１問題

２.１ 一次元の波動伝播
図 1のように，x > 0の半無限領域で x = 0の平面内に

ある平板の運動によって発生した x軸方向に伝播する波に
ついて考える．流体の密度を ρ，流速を v(x, t)，せん断応力
を σ(x, t)とすると，流体要素の運動方程式は，

ρ
∂v

∂t
=

∂σ

∂x
(1)

流速とひずみ速度の関係は，

∂γ

∂t
=

∂v

∂x
(2)

Maxwell流体の応力とひずみ速度の関係を表した構成方程
式は，

τ
∂σ

∂t
= η

∂γ

∂t
− σ (3)

と書ける．ここで，ηは定常粘度，τ = η/Gは緩和時間，G

は剛性率である．これらの式を組み合わせて σ を消去する
と，v についての以下の偏微分方程式を得る．

∂2v

∂t2
+

1

τ

∂v

∂t
=

G

ρ

∂2v

∂x2
(4)

式 (2) を用いれば，せん断ひずみ速度，または渦度に関す
る式 (4) と同じ形の式を得ることもできる．また，せん断
応力 σ についても，式 (4)と同じ形式の式を得る．ただし，
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境界で与えるべき条件の形はそれぞれ異なる．式 (4)は波
動を表す電信方程式で，左辺第 2項は散逸の効果を表す．
ここで，式 (4) の電信方程式が表す波動現象について

整理しておく．式 (4) で c2 = G/ρ とおき，解を v(x, t) =

f(x, t) exp(−t/2τ)の形に仮定すると，f についての以下の
方程式が得られる 5)．

∂2f

∂x2
=

1

c2

{
∂2f

∂t2
− 1

4

(
1

τ

)2

f

}
(5)

f の代表的な振動数を ω とすれば ∂2f/∂t2 ∼ ω2f であるか
ら 6)，

ω ≫ 1

τ
(6)

のときは (1/τ)2 の項を無視することができて， 式 (5)は f

についての波動方程式となる．このとき，x の正の方向に
進む波の場合は f(x, t) = f(x− ct)となるので，

v(x, t) = f(x− ct) exp

(
− t

2τ

)
(7)

となる．すなわち，式 (6)の条件を満たす場合には，速度の
波は歪むことなく散逸により減衰しながら速さ c =

√
G/ρ

で進行し，波の大きさが 1/eに減少するまでの減衰時間は
2τ となる．
一方，式 (6) の条件を満たさない場合には式 (4) の電信

方程式は分散性を示し，伝播の際に波形の歪みを伴う．v =

v0e
−αxei(ωt−kx) とおいて式 (4)に代入して整理すると，

ω2 =
c2k2

1 +
(

1
2cτk

)2 (8)

の分散関係式を得る．ここで，k = 2π/λは波数である．位
相速度 cp = ω/k は，

cp
c

=

√
2ωτ

√
(ωτ)2 + 1− 2(ωτ)2

=

√
2ωτ√

1 + (ωτ)2 + ωτ
(9)

のように表せて，式 (6)の条件を満たすときには cp = cと
なり，前述の結果と一致する．このように，Maxwell流体中
のせん断波は分散性の波であり，音波が分散性を持たない
点とは異なる．
図 1のように，板面の速度 v が時刻 t = 0で 0から v0 に

ステップ的に変化する境界条件のもとで式 (4) を解く問題
は，Maxwell流体における Stokesの第１問題に相当し，次
式のラプラス変換を用いて求めた解 7) が知られている．

v(x, t)

v0
= H

(
t− x

c

)
e− x

2cτ +
x

2cτ

∫ t

x
c

e−
t′
2τ√

t′2 − x2

c2

· I1

(
1

2τ

√
t′2 − x2

c2

)
dt′

]
(10)

ここで，H はヘヴィサイド関数，I1は１次の第１種変形ベッ
セル関数である．式 (10)は，境界で与えられた速度の不連続
が速度 cで伝播していくようすを示している．波頭 t = x/c

では，波面を横切っての流速の不連続は，
[
v

v0

]+

−
=

1

v0

{
v
(
x, t+ − x

c

)
− v

(
x, t− − x

c

)}

= e−
x

2cτ (11)

のように表せ，波の伝播距離 xとともに指数関数的に減衰
する．

rigid body motion

U
u = U + u1

p = p0 + p1

T = T 1

u = U

p = p0

T = 0

図 2 粘弾性流体の一様流の中におかれた物体まわりの流れ

２.２ 渦度の波の線形理論
Maxwell流体の流れの支配方程式は，以下の運動量の式

∂u

∂t
+ (u · ∇)u = −1

ρ
grad p+

1

ρ
div T (12)

非圧縮の条件
div u = 0 (13)

構成方程式

1

τ
T+

∂T

∂t
+(u·∇)T−(∇u)T−T (∇u)T = G

[
∇u+ (∇u)T

]

(14)

である．ここで，T は偏差応力，uは流速，pは圧力，ρは
流体の密度，τ は流体の緩和時間，G = η/τ は剛性率であ
る．全体の応力テンソルは，−pI +T で与えられる．また，
(∇u)ij = ∂ui/∂xj，(div T )i = ∂Tji/∂xj である．式 (14)

のMaxwell流体の構成方程式は，緩和時間 τ = 0とすれば
ニュートン流体の構成方程式に帰着する．
図 2のような一様流中におかれた物体による擾乱を考え

る．一様流の速度を U とする．一様流中では，流体粒子は
剛体運動をしており，静止流体の場合と同様，流体要素の
変形に関係する偏差応力 T はゼロである．物体によって一
様流がわずかに乱されて，圧力と偏差応力もこれに対応し
て次式のようにわずかに変化するものとする．

u = U + u1 (15)

p = p0 + p1 (16)

T = T 1 (17)

これらの式を，式 (12)から式 (14)に代入し，微小な u1 お
よび T 1 の２次以上の項を省略して線形近似を行うと，１
次の微小量に対する以下の式を得る．

∂u1

∂t
+ (U · ∇)u1 = −1

ρ
∇p1 +

1

ρ
div T 1 (18)

div u1 = 0 (19)

1

τ
T 1 +

∂T 1

∂t
+ (U · ∇)T 1 = G

[
∇u1 + (∇u1)

T
]

(20)

ここで，
D

Dt
=

∂

∂t
+ (U · ∇) (21)

と書くことにして，式 (18)の回転をとると，

ρ
Dζ

Dt
= rot div T 1 (22)
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また，式 (20)と式 (19)より，

D

Dt
rot div T 1 +

1

τ
rot div T 1 = G∇2ζ (23)

ここで，ζ = rot u1 = rot (U + u1) = rot uは渦度ベクト
ルである．式 (22)，式 (23)より，

D2ζ

Dt2
+

1

τ

Dζ

Dt
=

G

ρ
∇2ζ (24)

を得る．式 (24)は，速度U の一様流中における渦度の波の
伝播を表す線形理論による式で，一様流に相対的な渦度の
伝播速度は c =

√
G/ρ である 4)．また，U = 0 とすれば，

D/Dt = ∂/∂tとなり，電信方程式に帰着する．
２.３ マッハコーン

x軸方向の一様流 U = (U, 0, 0)を考えると，

D

Dt
=

∂

∂t
+ U

∂

∂x
(25)

と表せる．このとき，式 (24)は，

(
∂

∂t
+ U

∂

∂x

)2

ζ +
1

τ

(
∂

∂t
+ U

∂

∂x

)
ζ = c2∇2ζ (26)

と書ける．さらに，定常流の場合に式 (26)は，

U2 ∂
2ζ

∂x2
+

U

τ

∂ζ

∂x
= c2∇2ζ (27)

のように表せる．これは，粘弾性マッハ数

M =
U

c
, c =

√
G

ρ
(28)

を用いて，

(M2 − 1)
∂2ζ

∂x2
−

(
∂2ζ

∂y2
+

∂2ζ

∂z2

)
= −M

cτ

∂ζ

∂x
(29)

のように書くことができて，この渦度の式は，M > 1のとき
は双曲型となり，M < 1のときは楕円型となる 4)．式 (29)

の左辺は，渦度 ζ を擾乱ポテンシャル ϕ に置き換えれば，
よく知られた気体力学の微小擾乱の理論の式と同じ形にな
る．式 (29)の右辺はゼロにはならないが，線形の式である．
式 (26)は，U = 0のときには，式 (4)と同様の以下の電信
方程式

∂2ζ

∂t2
+

1

τ

∂ζ

∂t
= c2∇2ζ (30)

に帰着するので，１次元の波の議論のように，式 (29)の右
辺の１階微分の項は，渦度の波の減衰と分散性に関係して
いる．M > 1のときの式 (29)の特性曲面は，

(y − y0)
2 + (z − z0)

2 =
(x− x0)

2

M2 − 1
(31)

の円錐群となる 4)．
波源から発生したせん断波は，三次元空間では球面状に

速度 cで広がる．せん断波による流体粒子の運動方向は，遠
方場では，波源から観測点への方向ベクトルに垂直となる
ことが知られている 8)．したがって，移動する波源から発
生したせん断波の包絡面であるマッハコーンは，図 3のよ
うなせん断層になっていると考えられる．

U

Zone of silence

Mach cone

図 3 粘弾性流体中を動く波源からのせん断波の伝播

３. 実験装置および方法
３.１ 実験流体
界面活性剤CTAB（臭化セチルトリメチルアンモニウム）

と対イオンとしてサリチル酸ナトリウム（NaSal）を脱イオ
ン水に溶解して，ひも状ミセル水溶液を作成した．ひも状
ミセル水溶液は，ミセルの絡み合いによる強い粘弾性特性
を示す．CTABのモル濃度は 3 mMと 5 mMの二種類を使
用し，対イオンのモル比は 1 とした．溶液には，可視化の
ためのトレーサ粒子として，蛍光レッドの水性アクリル絵
具を溶液中に混入した．溶液は作成後，室温で 24時間以上
静置した．

CTAB/NaSal水溶液の線形粘弾性特性は，単一緩和時間
を持つMaxwellモデルでよく記述できることが知られてい
る 9)．マッハコーン形成に関わる現象を支配する重要なパ
ラメータがせん断波の伝播速度であることから，レオメー
タを用いて剛性率 Gまたは定常粘度 ηと緩和時間 τ を測定
して溶液中のせん断波の伝播速度 c =

√
G/ρ =

√
η/ρτ を

算出する代わりに，一次元の波動伝播のようすを観測して
直接伝播速度 cを求めた．
３.２ PIV計測

PIV計測の実験装置の概略を図 4および図 5に示す．実
験流体を透明なアクリル製容器（底面 100 mm×100 mm，
高さ 350 mm）に満たし，室温 25±1◦Cで実験を行った．照
明には Nd:YAG レーザ（532nm, 30mJ/pulse）のシート光
（厚さ 0.8mm）を用い，ミセル水溶液の散乱光を除去するた
め，シャープカットフィルター（O56）を用いてトレーサ粒
子の蛍光のみを撮影した．撮影は，CCDカメラ（Vieworks

VA-4M, 2336×1752 pixel）を鉛直方向に２台並べて行った．
撮影した画像はパソコンに取り込み，相互相関法 PIVを用
いて速度場を算出し，得られた速度場から渦度分布を計算
した．
３.３ 伝播速度の測定
図 4のように，容器内の流体中に鉛直に設置した金属製

の薄板（80 mm×400 mm，厚さ 0.3 mm）を電動スライダ
（オリエンタルモータ，ELS2）を用いて上方に突然動かすこ
とによってせん断波を発生させた．平板は，静止状態から
10 mm/s の速度までステップ駆動させ，容器内の対流の影
響を抑えるため，1秒後に運動を停止した．なお，3 mMの
場合のみ，対流の影響を避けるため，0.5秒後に運動を停止
している．発生したせん断波は平板に垂直な向きに伝播す
る．容器中央の平板に垂直な面内にレーザのシート光を照
射して，断面内の流れを可視化した．せん断波に伴う流れ
場を PIVによって算出し，せん断波の伝播速度 cは渦度の
ピーク位置をフレーム間で追跡することで決定した．
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図 4 伝播速度測定装置
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図 5 沈降球まわりの流速計測装置

３.４ 沈降球まわりの流れの測定
供試球として，ポリスチレン球（直径 d = 6.36 mm，密度

ρs = 1.05×103 kg/m3）およびPOM球（直径 d = 6.36 mm，
密度 ρs = 1.39× 103 kg/m3）を用いた．
球は，図 5のような，自由表面の中心に設置したガイド

パイプから放出した．ガイドパイプの下端は液面下 12 mm

の位置にあり，球は重力により初速度ゼロで落下を開始し，
流体中を沈降する．球中心をとおる断面内にレーザシート
を照射して，断面内の球まわりの流れ場を PIVによって算
出した．
ガイドパイプ下端を原点として鉛直下向きに y軸をとり，

球の沈降速度 U(ti)を，次式の中心差分 10)によって求めた．

U(ti) =
2yi+2 + yi+1 − yi−1 − 2yi−2

10∆t
(32)

ここで，∆tは撮影時間間隔，yi = y(ti)は二値化した画像か
ら求めた時刻 ti における球の図心の y座標である．式 (32)

は，5 時刻の球中心の座標を二次関数で最小二乗近似した
曲線の，中心時刻 ti での接線の傾きを表している 11)．粘弾
性マッハ数は，球沈降速度 U とせん断波の伝播速度 cの比
によって，M = U/cと定義される．

４. 結果および考察
４.１ 平面波の伝播速度

5 mMの溶液中で平板から発生したせん断波の瞬時渦度
分布を図 6に示す．赤色は平板の運動開始時に発生した反
時計回りの渦度で，青色は運動停止時に発生した時計回り
の渦度である．渦度のスケールは，渦度 ζ を容器幅 Lと平
板の速度 U によって，ζ∗ = (L/U)ζ のように無次元化して
示している．右側の移動平板から発生した渦度の波は，平

(a) (b)

5 mM 5 mM

t = 2 s t = 3 s

0.50-0.5
omega* Vorticity

CW CCW

図 6 平板から発生した平面波の瞬時渦度分布（5 mM，平
板が運動を開始した時刻を t = 0とする）(a) t = 2 s　 (b)

t = 3 s

0.50-0.5
omega* Vorticity

CW CCW
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図 7 平面波の伝播の時空間画像（図 6 (a) の水色の枠で囲っ
た領域をフレーム番号順に並べて作成）(a) 5 mM（1秒後
に板の運動を停止） (b) 3 mM（0.5秒後に板の運動を停止）

面波の状態を保ちながら左向きに伝播し，向かい合う壁面
に到達する前に減衰して反射波は見られなかった．
図 6 (a) の水色の枠で囲った領域をフレーム番号順に縦

に並べて作成した時空間画像を図 7に示す．渦度のピーク
位置が一定速度で伝播しているのがわかる．また，3 mM

の溶液では減衰が顕著である．図 7の渦度ピーク位置の軌
跡から測定したせん断波の伝播速度は，3 mMの溶液では
c = 8.4 mm/s，5 mMの溶液では c = 11.5 mm/sとなった．

４.２ 球沈降速度の履歴
図 8は，3 mMの溶液中におけるポリスチレン球の沈降

速度の履歴を球の位置に対して表したものである．横軸は，
ガイドパイプ下端からの沈降距離 y を球直径 dで無次元化
している．また，この溶液のせん断速度の大きさを図中に
示している．
ガイドパイプ下端で球が沈降を開始した直後に速度のオー

バーシュートが見られ，その後，球はせん断波の伝播速度
よりも大きい速度を維持しながら沈降していく．球の沈降
速度には変動が見られるが，図中の点 Aと点 Bではほぼ一
定の沈降速度が続いており，定常状態とみなせる．点 Aお
よび点 B における粘弾性マッハ数は，それぞれ M = 1.4,

M = 1.5である．
４.３ マッハコーンの構造
図 8の点 Bにおける球まわりの速度場と渦度場を図 9に

示す．図 9 (a)では，速度ベクトルの向きを色相で表してい
る．図 9 (b) の渦度場の等高線において，渦度の正負は赤
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図 9 沈降球まわりのマッハコーン（M = 1.5，ポリスチレン球，3 mM，図 8の Bに対応）(a) 速度ベクトル場（流れの方向を
色相で表示）(b)渦度場（赤：反時計回り，青：時計回り）
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図 8 球沈降速度の履歴（ポリスチレン球，3 mM）
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図 10 波面における速度の変化（速度ベクトル場と渦度場を
重ねて表示）

（反時計回り）と青（時計回り）の色に対応し，渦度の大き
さを色の濃さで表している．また渦度のスケールは，渦度 ζ

を球直径 dと球沈降速度 U によって，ζ∗ = (d/U)ζ のよう
に無次元化して示している．図 9では，球の位置に頂点を
もつマッハコーンが形成されているようすがはっきりわか
り，速度場よりも渦度場の分布において，その形状をより
容易に確認できる．速度場とは対照的に，渦度場では，マッ
ハコーンの前方は乱されていない領域（zone of silence）と
なっているのがわかる．すなわち，球表面で発生した渦度
はマッハコーンの外側には伝わっていない．球の下方に球の
沈降によって押しのけられた流れの領域が見られるが，こ
こでは渦度自体は乱されていないので，渦なしの流れと考
えられる．渦度の波は音波とは異なり分散性の波であるが，
本研究の PIVの空間解像度では，分散の影響は明確には観
察されていない．
マッハコーンの波面を境にして，図 10に示すような速度

の不連続が見られた．図 10のように，流れの速さを q，波面
に垂直な速度成分を u，平行な成分を vとし，波面の上流側
の状態を添字 1，下流側の状態を添字 2で表す．波面の上流
側では左に向いた速さ q1 の流れが見られ，波面の下流側で
は下に向いた速さ q2 の流れが見られる．このような流れが
波面を境にして一様に続いているとすれば，波面に垂直な
速度成分は連続の式より不変に保たれるから，u1 = u2 = u

である．このとき，波面に平行な速度成分 v1, v2は，せん断
流れとなっている．すなわち波面における流体粒子は，球
によって誘起された渦度と同じ向きのせん断を受けている．
波面における速度ベクトルの向きの不連続は，図 9 (a) に
おいて色の不連続面として確認できる．
図 9の渦度場には，球の位置に頂点をもつ先頭のマッハ

コーンの背後に，渦度の符号が反対の頂角がほぼ等しい弱
いマッハコーンが形成されているのを確認できる．速度場
と渦度場のようすから，先頭のマッハコーンでは，流体粒
子は落下する球によって誘起された渦度と同じ向きのせん
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図 11 球まわりのマッハコーンの構造
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図 12 球まわりの渦度分布の粘弾性マッハ数による変化
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図 13 マッハコーンの半頂角と沈降速度の関係

断を受けており，背後のマッハコーンでは，流体粒子はそれ
と逆向きのせん断を受けていることがわかる．渦度の符号
が反対の背後の弱いマッハコーンは，最初のマッハコーン
で受けたせん断変形の緩和によって引き起こされると考え
られる．先頭のマッハコーンと背後のマッハコーンの構造
を模式的に図 11に示す．
４.４ マッハ角
図 12に，さまざまなマッハ数で観察された球まわりの渦

度分布のようすを示す．M = 0.7の流れでは，球表面で発
生した渦度が球のまわりに集中しており，渦度の波の包絡
線としてのマッハコーンの形成は見られない．球の前後で
は，波源の移動に伴う渦度分布の非対称性がわずかに見ら
れる．M = 1.2とM = 3.1の流れでは，M = 0.7の場合と
は渦度の分布のようすが一変し，明瞭なマッハコーンを観
察することができ，マッハ数が高いほどマッハコーンの半
頂角 µは小さくなっている．
マッハコーンの半頂角すなわちマッハ角 µ は粘弾性マッ

ハ数M によって決まり，

M =
1

sinµ
(33)

の関係がある．図 13は，3 mMの溶液中にポリスチレン球
を沈降させた場合と，5 mMの溶液中に POM球を沈降させ
た場合に観測された球沈降速度 U と 1/ sinµの関係である．
希薄溶液中では過去に落下した球の履歴が沈降速度に影響
するため 12)，同じ種類の溶液でも，沈降回数によって図 13

に示したように沈降速度の異なる結果が得られる．式 (33)

の関係を満足していれば，傾き 1/cの原点をとおる直線と
なる．それぞれの溶液のせん断波の伝播速度を表す直線と
比べると，実測値とおおよその一致が見られたが，ばらつ
きがやや大きい．波が伝播するにつれて減衰することが，せ
ん断波の伝播速度やマッハ角の計測誤差につながったため
と考えられる．

５. 結言
粘弾性流体中で形成されるマッハコーンを，PIV計測を

用いて実験的に調べた．ひも状ミセル水溶液中をせん断波
の伝播速度より大きな速度で沈降する球によって，マッハ
コーンが形成された．マッハコーンは渦度場において見ら
れ，複数のマッハコーンからなる構造が観察された．先頭
のマッハコーンでは，流体粒子は球によって誘起される向
きのせん断を受け，背後の弱いマッハコーンでは，逆向きの
せん断を伴って緩和する．ここで得られた結果は，粘弾性
流体の複雑な流動現象を明らかにしていく上での，粘弾性
マッハ数の重要性を示唆している．
今後は，マッハコーン形成による抗力への影響を調べる

計画である．
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ABSTRACT 

At Japan Aerospace Exploration Agency (JAXA), the Super Low Altitude Test Satellite (SLATS) has lately been under development in 
order to extend space utilization into extremely low earth orbits. Because of the increase of aerodynamic forces acting on the satellite along 
with the decrease of altitude, ion engines will be used for the purpose of maintaining the altitude and attitude of the satellite. In this work, 
we develop aerodynamic database for orbital altitudes from 550 km to 150 km by carry out free-molecular and direct simulation Monte 
Carlo computations for the prediction of satellite duration and the operation of altitude and attitude control. Also, we carry out surface 
accommodation measurements in hypersonic rarefied wind tunnel at JAXA in order to improve the accuracy of aerodynamic prediction.  
 
１．目的および背景 
 通常の LEO(Low Earth Orbit)周回衛星は高度 300 km 以

上を周回しているが，それよりも低高度を衛星が周回す

ることができれば，光学・熱赤外観測における地上分解

能の向上，アクティブセンサ(SAR, LIDAR 等)の小型化・

送信電力の低減が可能となる．また，超高層大気の長期

的な観測や, 雰囲気ガスに含まれる原子状酸素(AO)の密度

が LEO 周回衛星の環境よりも大きいことを利用した材料

の耐酸化加速試験など, 従来実現できなかった様々なミッ

ションのポテンシャルを有している. このような超低高度 
(300 km 以下)宇宙環境のフロンティアを開拓する試みと

して,超低高度衛星技術試験機（Super Low Altitude Test 
Satellite; SLATS）が提案され，JAXA で開発を行っている
1)．SLATS は高度 268 km よりも高高度では軌道遷移フェ

ーズとして運用し，高度 268 km から高度 180 km の間を

高度保持フェーズとして運用する．高度保持フェーズで

は，非常に希薄ではあるが高層大気の抵抗を受けるため, 
イオンエンジンによって継続的に空気抗力を補償し, 適切

な誘導制御法によって軌道高度が維持されるように飛行

する. 従って，高精度に空気抗力を予測することが誘導制

御に重要であり，また軌道遷移フェーズにおいてもエア

ロブレーキを有効に使うことにより，推進剤を節約する

ことが可能である． 
 そこで本研究では，SLATS の空力特性を自由分子流

(Free-Molecular; FM) 解析 2) と DSMC (direct simulation 
Monte Carlo)解析 3)により検証し，SLATS 空力データベー

スの構築を目指す．さらに自由分子流領域から希薄流領

域にかけては空力特性が表面熱適応係数に依存性するた

め，極超音速希薄風洞(Hypersonic Rarefied Wind Tunnel: 
HRWT)4)5)において，SLATS の表面材料の代表的素材と考

えられるホウケイ酸ガラス(Borosilicate glass; BSG)，ポリ

イミド(Polyimide; PI)の表面熱適応係数を計測することに

より，SLATS 空力予測への影響を評価する． 
 

２．数値解析手法 
 本稿の解析に使用する SLATS 形状を図 1 に示す．迎角

をα，横滑り角をβと定義し，αの範囲は-180°から 180°，
βの範囲は-90°から 90°において空力解析を行う．また，

SLATS 形状の概要を表 1 に示す．代表長(Rref)は 0.54 m，

代 表 面 積 (Sref) は 10.1 m2 と す る ． 大 気 モ デ ル は

NRLMSISE-00 モデル 6)を使用する．本稿で考慮するのは，

N2, O2, N, O, Ar, He,および H の 7 化学種である. 高度 550 
km から 100 km 間のクヌーセン数と温度の変化を図 2 に

示す. 図に見られるように運用高度では自由分子流領域で

あるが，高度 150km よりも低くなると希薄流領域に遷移

すると考えられる．本稿ではまず自由分子流解析と

DSMC 解析を高度 150 km において行い，SLATS の空力特

性を比較検証する.  
 

表 1 Geometry of SLATS 

項目 単

位 寸法 

高さ m 0.54 
横幅 m 0.66 
奥行き m 2.038 
ソーラーパネル幅 m 5.17 
ソーラーパネル厚 m 0.02 

 
２．１．自由分子流解析 
 自由分子流解析では，自由分子流は平衡状態とし，壁

面反射は Maxwell モデルを仮定する．表面の熱適応係数

γを導入し，表面に入射する粒子のうち割合γが表面と

熱適応して拡散反射され，1-γが鏡面反射すると仮定す

る．また，空力係数評価のための要素モデルを提案する

ために，図 3 に示すような面要素に対して直交座標系

 
図 1 Image of SLATS.  
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(1,2,3)を設定する．壁面温度を Tw と仮定すると，単位面

積当たりに作用する法線方向の力は次式で与えられる 2)． 

(1) 
接線方向(j=2,3)の力は次式で与えられる． 

                                      (2) 
ここで 

,        (3) 

, ,              (4) 
であり，衛星全体の抗力・揚力は次式で与えられる． 

FD,L = Fj,i
i









i j ⋅ iD,L

j











k


                          (5) 

式 (5) 中の k は各面要素のインデックスを表し，iD,L は抗

力・揚力方向の単位ベクトルである．抗力・揚力係数は 
CD,L = FD,L / (1 / 2ρ∞U

2
∞Sref )，                      (6) 

で決定され，モーメント係数は次式で与えられる． 
CM , j = Mj / (ρ∞U

2
∞Sref Rref )                           (7) 

ここで Mj は重心周りのモーメントを表す．自由分子流解

析の詳細については文献 2)を参照のこと．また，従来の

自由分子流コードではすべての面要素において力とモー

メントを計算していたため，自由分子流に暴露されてい

ない面要素が存在する場合，自由分子流領域であっても

自由分子流解析結果と無衝突 DSMC 解析結果の間に差異

が生じていた 2)．本稿では，自由分子流コードに Ray-
tracing 機能を追加し，各迎角，横滑り角の環境で暴露さ

れる面要素を解析することによって上記の解析誤差を低

減している． Ray-tracing 機能を追加した自由分子流解析

を本稿では補正自由分子流解析と称する． 
 SLATS の空力解析では 7 化学種(N2, O2, N, O, Ar, He, H)
を考慮し，表面反射は Maxwell モデルを使用する．モデ

ルにおいて，表面熱適応係数の範囲は 0.8~1.0，表面温度

は 300 K と仮定する． 
 

２．２．DSMC 解析手法 
 DSMC 計算は MOTIF(Modeling Of Transitional-Ionized 
Flows)コードを使用する (MOTIF コードの詳細は，文献

7)を参照)．MOTIF コードでは，分子の衝突周波数モデル

は NTC(Non Time Counter)法，分子衝突断面積モデルは

VHS(Variable Hard Sphere)モデルを採用している．さらに

MOTIF コードには，温度依存の回転，振動衝突数を用い

た BL(Borgnakke-Larsen) モ デ ル 8) が R-T (Rotation - 
Translation)，V-T (Vibration - Translation)エネルギー交換モ

デルとして組込まれている．化学反応モデルは TCE 
(Total Collision Energy)モデルが組込まれている．衝突セ

ルにはオクトリー多階層構造を導入し，本稿では 2 階層

で計算している．タイムステップ，セル幅，ドメインサ

イズ，粒子数は，計算結果がこれらのパラメータに依存

しないような適した値を用いた．マクロパラメータのサ

ンプリングは定常状態に達したタイムステップから開始

する． 
 SLATS の DSMC 空力解析では，自由分子流解析と同様

に 7 化学種を考慮した．また，分子の R-T, V-T エネルギ

ー交換は考慮するが，高度が 100 km 以上であり，化学反

応による空力への影響が無視できることから，本稿では

化学反応は考慮しない．気体と表面の相互作用には

CLL(Cercignani-Lampis-Lord)反射モデルと Maxwell モデル

が使用できるが，本稿では Maxwell モデルを使用し，壁

面温度は 300 K と仮定する．また，MOTIF では形状のデ

ー タ タ イ プ は 二 次 元 軸 対 称 形 式 と STL(Standard 
Triangulated Language)形式が使用可能であるが，SLATS
では STL 形式を用いる． 
 

３．結果と考察 
３．１．SLATS 迎角依存性 
 まず，横滑り角 0 度において迎角αを変化させた場合

の SLATS 空力係数を解析した．SLATS に使用される材料

の表面熱適応係数γは通常の工業的な表面と同様である

と仮定して，0.8 から 1.0 の間で評価した．高度 150 km に

おける自由分子流解析の結果(抗力係数 CD，揚力係数 CL，

ピッチングモーメント係数 CM(2))を図 4 に示す．図に見

られるように迎角が変化し，有効断面積が大きくなるに

従って抗力係数が増加していることがわかる．また空力

係数はγに強く依存し，γ=0.9 をノミナルとした場合，

抗力係数においてはγが 0.1 変化すると最大で 10%程度

抗力係数も変化する．一方，空力係数は軌道高度にあま

り影響されないことがわかる（図 5 参照）．有効断面積

が大きく抗力係数が大きい場合，γ依存性の方が重要で

ある．ただし，迎角が小さい場合は，自由分子流速度と

拡散反射速度比の変化および気流組成変化による影響が

大きいため，軌道高度が低くなるにつれて抗力係数も小

さくなる傾向にある． 

F1,i = − nikT
2 π

(2 −γ ) 2c1,i exp(−c1,i
2 )+ π (1+ 2c1,i

2 ) 1+ erf(c1,i ) { }
        − 1

2
ni
DkTW

Fj,i =miγVjΓi

Γi = ni
kT

2πmi

exp(−c1,i
2 )+ π c1,i 1+ erf (c1,i ) { }

c1,i = −V1 mi / 2kT ni
D = γΓi 2πmi / (kTw )

 
図 2 Variation of Knudsen number and temperature 
along with the decrease of altitude． 

 
図 3 Surface element and coordinate system. 
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 次に，自由分子流解析結果を DSMC 解析結果と比較し

た．高度 150 km における例を図 6 に示す．図に見られる

ように自由分子流解析(γ=0.9, Ray-tracing 有)によって得

られた空力係数は全迎角範囲において DSMC 結果と良い

一致を示している．迎角 0 度近傍では重心周りのピッチ

ングモーメントは正であるため，迎角が負の場合は空力

安定であるが，α>0 の場合は希薄不安定性を有している． 
 

３．２．SLATS 横滑り角依存性 
 本節では迎角 0 度において横滑り角βを変化させた場

合の SLATS 空力係数を解析した．前節と同様に表面熱適

応係数γは 0.8 から 1.0 の間で評価した．高度 150 km に

おける自由分子流解析の結果(抗力係数，揚力係数，ピッ

チングモーメント係数)を図 7 に示す．横滑り角が 0 度か

ら大きくなるにつれて有効断面積が大きくなり抗力係数

が増加するが，βが 60 度を超えると後方の太陽パネル面

が自由分子流に対して非暴露部分になるため，その寄与

がなくなり抗力係数が小さくなる．本ケースにおける空

力係数のγ依存性はそれほど高くなく，むしろ軌道高度

による影響の方が大きい(図 8 参照)．迎角が 0 度近傍にお

いて横滑り角を変化させた場合，各高度で同様の横滑り

角依存性を示すが，自由分子流・拡散反射速度比の変化

および気流組成変化による影響が大きく，軌道高度が低

くなるにつれて抗力係数も小さくなる． 
 次に，高度 150 km における自由分子流解析結果と

DSMC 解析結果を図 9 で比較する．図では自由分子流解

析における Ray-tracing 機能有無のケースも比較しており，

有効断面積が小さいケースにおいて横滑り角を変化させ

 
図 4 Comparison of CD, CL, and CM among γ=0.8, 0.9, 
and 1.0 at β=0 estimated by FM.  

 
図 5 Variation in CD, with respect to altitude with γ
=0.9 at β=0 estimated by FM.  

 
図 6 Comparison of CD, CL, and CM between FM and 
DSMC at β=0 and γ=0.9.  

 
図 7 Comparison of CD, CL, and CM among γ=0.8, 0.9, 
and 1.0 atα=0 estimated by FM. 

 
図 8 Variation in CD, with respect to altitude with γ
=0.9 at α=0 estimated by FM. 

 
図 9 Comparison of CD, CL, and CM between FM and 
DSMC atα=0 and γ=0.9. 
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た場合，非暴露面による誤差が無視できないことがわか

る．特に横滑り角が大きい領域では非暴露面割合が高く

なるため，その影響評価が重要である．Ray-tracing を考

慮しない場合，最大で 50%以上の誤差が生じるが，補正

自由分子流解析結果は DSMC 解析結果と良い一致を示し

ている．上記は補正自由分子流解析の一例であるが，高

度 150 km 以上ではすべての迎角，横滑り角の場合におい

て，補正自由分子流解析結果は DSMC 解析結果と一致す

る． 
 

３．３．表面熱適応係数計測結果 
 さらに本稿では，表面熱適応係数の不確定性による空

力係数の不確実性を評価するため，JAXA で開発されて

いる極超音速希薄風洞(HRWT)において表面熱適応係数試

験を行った．HRWT では，球模型の希薄空力による変位

が表面熱適応係数に比例的に依存する特性を活かし，希

薄風洞計測-数値解析融合手法を用いることにより表面熱

適応係数を決定する (試験手法の詳細については文献 9)を
参照のこと)．これまで HRWT では金属系素材とカーボン

系素材の表面熱適応係数計測を行ってきたが，本稿では

SLATS の代表的素材として，太陽パネルの代表的素材で

あるホウケイ酸ガラス (Borosilicate glass; BSG)および

MLI(Multi Layer Insulation)の主成分であるポリイミド

(Polyimide; PI)の表面熱適応係数を計測した．HRWT 気流

組成は 100%N2，質量流量は 0.08 g/s，マッハ数は約 11, 

クヌーセン数は約 0.1 の条件でノズル出口から 17 mm 下

流を試験部として球模型の変位計測を行った． 
 図 10 に BSG 球模型の HRWT 変位計測写真を，図 11 に

DSMC 数値解析によって得られた BSG 球模型の変位と計

測結果の比較を示す．本稿では直径 5 mm の BSG 球模型

を使用した．DSMC 数値解析による BSG 模型の変位は表

面熱適応係数γが大きくなり拡散反射の比率が高くなる

ほどγに比例して変位が大きくなる．球模型の変位計測

結果は約 34.1 mm であり，数値解析結果と比較すること

により BSG の表面熱適応係数 0.60±0.06 が得られた． 
 次に， 図 12 に PI 球模型の HRWT 変位計測写真を，図 
13 に DSMC 数値解析によって得られた PI 球模型の変位

と計測結果の比較を示す．本稿では直径 6.35 mm の PI 球

 
図  10  Picture of displacement measurement for 
borosilicate glass in HRWT. 
 

 
図  11  Comparison of displacement for borosilicate 
glass sphere model between the measured and 
computed values as a function of surface 
accommodation parameter． 

 
図  12  Picture of displacement measurement for 
polyimide in HRWT.  
 

 
図  13  Comparison of displacement for polyimide 
sphere model between the measured and computed 
values as a function of surface accommodation 
parameter. 

表  2 Surface accommodation coefficients for materials 
measured by the HRWT method 
 

Material Δx [mm] γ(N2) 
Stainless 13.9 0.90±0.10 

Aluminum 30.9 0.80±0.06 
Graphite 39.9 0.95±0.05 

SiC 27.7 0.88±0.07 
C/C 44.2 0.89±0.05 
BSG 34.1 0.60±0.06 

PI 37.4 0.60±0.05 
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模型を使用した．PI 球模型の変位計測結果は約 37.4 mm
であり，BSG の場合と同様の手法を用いて得られた表面

熱適応係数は 0.60±0.05 であった． 
 表 2 にこれまで HRWT で計測された素材の表面熱適応

係数一覧を示す．これまで金属・カーボン系ではアルミ

ニウムが 0.8 と低いが，それ以外は 0.9 前後であり表面熱

適応係数想定範囲の 0.8~1.0 であった．しかし，BSG・PI
の両素材はこれまで想定してきた表面熱適応係数の範囲

よりも低く，鏡面反射の割合が高い．そのため，平板面

要素が多い SLATS 形状では抗力係数がノミナル(γ=0.9)
よりも高くなる可能性がある． 
 最後に，HRWT の計測結果を踏まえて，太陽パネル上

面が BSG と仮定した場合の SLATS 空力特性を評価した．

下記の 2 ケースで空力係数を比較した． 
(1) すべての面要素においてγが 0.9 
(2) 太陽パネル上面のみγが 0.6，それ以外は 0.9 
その結果を図 14 に示す．図では横滑り角が 0 度において

迎角を変化させた場合の抗力係数，揚力係数，ピッチン

グモーメント係数の変化を示している．ノミナルのケー

ス(1)と比べて，ケース(2)では迎角が負の場合により高い

抗力係数を予測し，迎角が-90 度近傍で最大 20%高い抗力

係数となる．一方，迎角が 0 度の場合は，ケース(1)より

ケース(2)は 5%程度低い抗力を予測する．また，これら

の補正自由分子流解析の結果はすべての迎角の範囲にお

いて DSMC の解析結果と良い一致を示している．迎角が-
90 度近傍でエアロブレーキ等を利用して軌道遷移制御を

行う場合には，結果として太陽パネルの表面熱適応係数

の影響により，ノミナル空力データベース(γ=0.9)におい

て誤差を 20%許容する必要がある．ただし，本稿の表面

熱適応係数計測結果はコーティングによる影響を考慮し

ていないため，今後はゲルマニウムコーティングや ITO 
(Indium Tin Oxide)コーティングの影響を評価する必要が

ある． 
 

５．おわりに 
 超低高度衛星技術試験機 (SLATS)の希薄空力特性を補

正自由分子流解析と DSMC 解析によって評価し，飛行高

度 550 km から 150 km の範囲において空力データベース

を開発した．本データベースは SLATS の運用に向けて

SLATS プロジェクトチームに提供されている．有効断面

積が大きい姿勢の場合は，抗力係数が大きく表面熱適応

係数依存性の方が支配的であるが，有効断面積が小さい

場合は機体の空力係数は軌道高度にも依存することがわ

かった．また，迎角 0 度近傍において横滑り角が大きい

ような，暴露面に対して非暴露面の比率が高いケースで

は，従来の自由分子流解析では誤差が大きく補正が必要

であることがわかった．γ=0.9 をノミナル，γの不確定

性を±0.1 とした場合，空力係数の誤差は±10%を許容す

る必要がある．また，本稿では SLATS の代表的素材とし

てホウケイ酸ガラスおよびポリイミドの表面熱適応係数

を極超音速希薄風洞において計測した．その結果，両素

材ともにγ=0.6 であることが判明した．SLATS 太陽パネ

ル上面のγが 0.6 と仮定して機体空力特性を評価したと

ころ，ノミナルケースと比べて最大で 20%の誤差が生じ

ることがわかった．これらの結果は，SLATS の姿勢軌道

解析および大気密度解析において留意する必要がある． 
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図 14 Comparison of CD, CL, and CM between DSMC 
and FM for γ=0.9 and 0.6 at β=0． 

４．
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境界埋め込み法を用いた等間隔直交格子ソルバにおける DDM 並列計算 
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ABSTRACT 

A new flow solver using the compressible LES, Immersed Boundary method and Cartesian grid is developed for automotive internal 
combustion engine simulation. We incorporated the basic spray model in this solver and carried out parallel spray calculations. This paper 
presents the results of comparison of the calculation time between two parallel methods. One is particle process method that uses a 
dedicated process for particle calculation. The other is domain decomposition method in which a process assigned to each domain 
calculates spray and gas and communicates with other processes to send and receive particles which go outside and inside the domain. 
Under the condition in this study, we find that domain decomposition method is faster than particle process method. 
 
１．はじめに 
昨今の地球温暖化、エネルギー枯渇問題への関心の高ま

りを受けて、CO2 排出量、石油消費量を削減していくこと

が切に求められている。特に、陸上輸送での CO2 排出量及

び石油消費量は膨大かつ増加傾向にあるため、自動車エン

ジンの燃費向上が必要となってきている。また、加速減速

時の性能向上や、地域別、国別で特性の異なる燃料への対

応など、さらに高い要求が求められるようになってきた。 
 これらの要求を実現するためには、エンジン燃焼室で発

生している熱流動現象を把握し、その制御を可能にするこ

とが必要である。しかし、エンジン燃焼室では流動、噴霧、

燃焼が密接に絡み合い、非常に複雑な現象となっており、

エンジンシステムは複雑化の一途を辿っている。このため、

CFD を用いて複雑な現象を捉え、設計開発に役立てていこ

うとする取り組みが進んでいる。 
 現在ではエンジンの燃焼室解析コードはいくつかあるが、

解析コードに要求される 
・高速かつ高精度な計算 
・低負荷で移動境界も扱える格子生成 
・圧縮性への対応 
・サイクル変動を捉える非定常計算 
を満たせていない。そこで、JAXA では内閣府が進めてい

る SIP（戦略的イノベーション創造プログラム）の下これ

らの要求を満たした解析コードの開発を進めている。現在

開発中の解析コードでは IB（immersed boundary）法、等間

隔直交格子法を用いることで、高速な計算を実現している。

また、物体形状を STL データ（三角面で構成されるデー

タ）で与えると、格子を作成する手間をかけずに計算を開

始できる (1)。 
気相計算では、領域分割を行い各領域に 1 つずつプロセ

スを割り当てることで並列化を行っている。一方、噴霧計

算では、粒子を質点としてラグランジュ的に追う DDM
（Discrete Droplet Model）を用いるため、並列化手法に 2 つ

の方法が考えられる。1 つ目の方法では、噴霧計算だけを

行う専用のプロセスを用意し、そのプロセスと領域分割さ

れた各領域を受け持つプロセスが通信を行う方法である。

もう 1 つは、領域分割された各領域を受け持つプロセスが

その領域内にある噴霧の計算も受け持ち、流入/流出する粒

子を通信する方法である。 
本研究では、自由噴霧を対象に、2 つの並列化手法の計

算時間の比較を行った。 
 

２．解析手法 
２．１ 流動解析手法 
 エンジン燃焼室の複雑な流れ場を精度よく解析するため、

支配方程式として非定常三次元圧縮性乱流場を扱うことが

可能な、フィルタリングされた非定常三次元圧縮性 Navier-
Stokes 方程式 
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を用いている。Q は保存量ベクトル、F は非粘性流束ベク

トル、Fνは粘性流束ベクトルである。移流項の計算には

AUSM 系の SLAU(2)を用い、空間精度は MUSCL 法を使い 3
次精度化している。粘性流束は中心差分で評価している。

時間積分には Jameson 型の 4 段 Runge-Kutta 法を採用してい

る。また、LES サブグリッドモデルには WALE(3)モデルを

採用している。 
 また、空間内を等間隔に切られた直交格子は、物体形状

である STL データと交差判定が行われ、境界条件を埋め込

む IB セル、物体セル、流体セルに選別される。 
 
２．２ 噴霧解析手法 
２．２．１ 噴霧モデル 
 噴霧モデルには、粒子全てを解析することは非常に困難

なため、粒子群をパーセルで近似し液滴をラグランジュ的

に追う DDM を用いた。本研究では、粒子の移動と次に示

す分裂モデルのみを考慮している。 
 
２．２．２ 分裂モデル 

分裂モデルは大きく分けて 2 つに分類され、1 つは液滴

と流動のせん断等による表面波不安定成長解析から求めら

れるモデルである。もう 1 つは、液滴が振動しその変形量

や一定時間で分裂を開始するモデルである。本研究では前

者の不安定成長解析から求める KHRT モデル(4)(5)を採用し

た。このモデルは KH（Kelvin-Helmholtz）不安定性、RT
（Rayleigh-Taylor）不安定性を同時に解くモデルであり、

RT モデルの分裂が起こらない場合 KH モデルの分裂が起こ

る。 
RT モデルは、液滴表面での密度差に起因した RT 不安定

性による分裂を記述するものである。このモデルの液滴の

分裂時間τRT、液滴表面で成長する RT 波の波長ΛRT、ΛRT

の最大成長率ΩRTは以下のとおり与えられる。 

　
RT

RT
C

Ω
= ττ  

（２） 
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ここに、C3、Cτは定数、σは表面張力、a は液滴加速度、

ρp は液滴密度である。RT 波の波長が液滴径よりも小さく、

経過時間が分裂時間を超えていると分裂が起こる。 
 KH モデルは、液滴表面での速度差に起因した KH 不安

定性による分裂を記述するものである。このモデルでは液

滴の分裂時間τKH、液滴表面で成長する KH 波の波長ΛKH、

ΛKHの最大成長率ΩKHは以下のとおり与えられる。 
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ここに、Wep，Weg はウェーバー数、Rep はレイノルズ数、

r0 は液滴半径、B1 は定数である。分裂の条件によってはパ

ーセルの数が増えることもある。 
 
２．２．３．移動、壁面反射方法 
 液滴の位置は、ニュートンの運動方程式から求める。 

F
dt
xpdm =2

2
 （８） 

ここに、xp は液滴の位置座標、m は液滴の質量、F は流体

から受ける力で、TAB モデル(6)を用いた液滴の変形量が考

慮されている。等間隔直交格子を使っているため、粒子が

どのセルに入っているかの探索は、位置座標から瞬時に特

定することができる。 
液滴が壁面に衝突する際には、液滴を鏡面反射させてい

る。その衝突の判定は STL データを使い判定し、以下のよ

うな手順で行っている。 
①．STL データである三角面を有する平面と、移動経路の

交差判定。 
②．その交点を求め、その点が三角面内にあるかを判定。 
③．三角面で鏡面反射させ、反射後の液滴の位置を求める

（図 1）。三角面との交点と反射後の液滴の位置との経路

を移動経路として①へ戻る。 
①から③の手順を行い、交差判定がなされなくなった位置

を最終位置とする。 
 
 

 
 

図 1 粒子の反射方法 
 

２．２．４．噴霧並列化手法 
 １．で述べたように、噴霧計算において 2 種類の並列化

手法を用意した。1 つは、噴霧計算だけを行う専用のプロ

セスを用意し、そのプロセスと流動計算における各領域と

の通信を行う方法（図 2(A)）。もう 1 つは、流動計算で領

域分割された各領域から流入/流出する粒子を通信する方法

である（図 2(B)）。ここでは、それぞれの方法を粒子プロ

セス法、領域分割法と呼ぶこととする。前者は、領域間の

ロードバランスは良好だが、必ず粒子数分の通信が起こる

ため通信負荷は増える。後者は、既存ソフトでもよく使わ

れている方法であり、通信負荷が低いが、粒子が多く存在

している領域では計算負荷が高く、領域間のロードバラン

スが悪くなる。 
 

 
  

(A)                                       (B) 
図 2 並列化手法 

(A) 粒子プロセス法 (B) 領域分割法 
 
３．計算結果 
３．１ 噴霧到達距離の計算 
 噴霧到達距離の計算では、定容容器（15×15×100mm）

を用意し、格子幅 0.25mm で計算を行った。境界条件はす

べての面を 300K のすべり等温壁とした。初期条件は、大

気圧、静止流体とした。燃料はイソオクタンとした。噴霧

は燃料を噴射頂角 10°の solid cone（中実円錐）状に速度

90m/s で噴射させた。KH 分裂モデルパラメータの値は、B0

（KH 分裂後液滴径に関するパラメータ）を 0.61、B1を 40
と固定した。 

図 3 は RT 分裂モデルパラメータ C3を 0.2，0.3，0.4 と変

化させたグラフである。縦軸に噴霧到達距離、横軸に噴射

時間をとっている。グラフから現在組み込まれているモデ

ルでは、この様な条件下において RT 分裂パラメータ C3を

0.2，0.3，0.4 と変化させてもと噴霧到達距離に影響はなく、

実験結果とよく一致することが確認できる。したがって、

以下の並列化比較における計算での RT 分裂パラメータ C3

には 0.2 を採用する。 
 

 
図 3 RT 分裂モデルパラメータ C3 の 

噴霧到達距離への影響 
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３．２．並列化手法の比較 
並列化手法の比較では、噴霧到達距離計算と同様に定容

容器（5×3.5×80mm）を用意し、格子幅 1mm で計算領域

を z 方向に 3 分割したものと、x 方向に 2 分割、z 方向に 5
分割、計 10 分割した 2 ケースの計算を行った。計算機には、

JAXA のスーパーコンピュータ JSS2 を使用した。領域分割

法における計算資源は、3 分割の計算では 3 ノード使用し 3
プロセスを立ち上げ、10 分割の計算では 10 ノード使用し

10 プロセスを立ち上げている。また、1 プロセスあたり 4
コアを使用している。一方、粒子プロセス法における計算

資源は、粒子専用のプロセスを使用するため、3 分割の計

算では 4 ノードを使用し 4 プロセスを立ち上げ、10 分割の

計算では 11 ノード 11 プロセスを立ち上げている。領域分

割法同様、粒子プロセス法においても 1 プロセスあたり 4
コアを使用している。 
境界条件は、全ての面を断熱壁とした。初期条件は、大

気圧、静止流体とした。噴霧は水滴とし、噴射頂角 20°の

solid cone 状に速度 300m/s で噴射させた（図 4）。 
 

 
 

図 4 領域 10 分割での噴霧並列計算 
 
 並列化手法の違いによる計算時間の比較をしたグラフを

図 5，図 6 に示す。図 5 は計算領域を 3 分割、図 6 は 10 分

割した計算結果で、縦軸に計算時間、横軸に粒子数をとっ

ている。計算時間は 10000step 計算するのに要する時間を

示している。図 5、図 6 のグラフからどの粒子数でも領域

分割の方が速い結果となった。 
 

 
図 5 領域 3 分割での粒子プロセス法と領域分割法の比較 

(A) 粒子プロセス法 (B) 領域分割法 

 
図 6 領域 10 分割での粒子プロセス法と領域分割法の比較 

(A) 粒子プロセス法 (B) 領域分割法 
 

通信負荷を考慮せず考えると、図 5 の 3 分割では各領域が

大きいため、領域分割法において多くの粒子が存在する領

域と少ない粒子の領域となる場合がある。したがって、領

域間のロードバランスを崩し、粒子プロセス法の方が速く

計算できると予想していた。しかし、結果は領域分割法の

方が速く、これは領域分割法のロードバランスの悪さによ

る計算時間の増加よりも粒子プロセス法での通信負荷によ

る計算時間の増加の方が大きいためだと考えられる。 
2 つのグラフを比較した結果、領域分割法において図 6

の 10 分割の方が、粒子数に対する計算時間の増加が小さく

なっていることがわかる。これは、領域数が増えることで

ロードバランスが良くなるため、粒子数が多くなる場合で

も計算時間が増大しないからだと考えられる。 
また、粒子プロセス法では、1 つのプロセスが全粒子を

計算し、それぞれの粒子が含まれている各流動計算領域を

担当するプロセスと通信するため、分割数が多いと通信負

荷が増え、分割数を増やしてもあまり速度向上につながら

ないことがわかった。実際のエンジン形状で計算する場合、

領域分割数は 10 以上になることがほとんどであるため、こ

の結果とプログラムへの組み込みやすさを考慮すると、領

域分割法で並列化する方法をとるのが良いと思われる。 
 
４．まとめ 
・IB 法、圧縮性、LES を扱う現在開発中の解析ソルバで、

噴霧の基本的なモデル（DDM、分裂）を組み込むことがで

きた。 
・組み込んだ噴霧基本モデルで計算を行い、RT 分裂モデ

ルパラメータ C3が 0.2～0.4 の間では、どの値でも実験と一

致することがわかった。 
・粒子プロセス法と領域分割法の 2 つの並列化手法の比較

から領域分割法での並列化が優位であることがわかった。 
・今後さらに蒸発モデルや液膜モデルなどを組み込み、検

証を行っていく。 
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ジェットエンジン燃焼器における燃料初期粒径が排出物特性に与える影響に関

する数値解析  
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Numerical Analysis of the Effect of Initial Fuel Particle Size on the Emission 
Characteristics of a Jet Engine Combustor 

 
by 

 Himeko Yamamoto（Graduate school of Waseda Univ.）, Yasuhiro Mizobuchi（JAXA）and Tetsuya Sato（Waseda Univ.） 
 

ABSTRACT 
  Lean premixed staged combustion has the potential for reducing harmful emissions from gas turbine combustors. In this study, 
the effects of the primary fuel droplet size in a lean staged combustor were investigated. Numerical analyses are conducted by using an 
unstructured LES solver, Front Flow Red. The results show that the primary fuel droplet size affects evaporation rate, recirculation zone 
and emission indexes of NO and CO. 
 
 
 
１．はじめに 
ジェットエンジン燃焼器においては，燃焼安定性や高空

での再着火性能など安全上の性能が第一に重要とされてい

るが，環境保全の観点から，ガス状排出物の基準値は段階

的に厳しい方向へと改定が重ねられている[1]． 
 このような規制強化を背景に，安定な拡散燃焼を用いた

パイロット燃料噴射弁と，有害排気ガスを低減するための

希薄予混合燃焼を用いたメイン燃料噴射弁を 同心で配置し

たステージング型燃料ノズルの研究が活発に行われている．

ステージング燃焼器において，初期の燃料空気混合場の形

成を担う燃料噴射弁の性能向上や燃料の微粒化特性が重要

な課題となっている．そこで今回はステージング燃焼器に

おける微粒化特性のうち，燃料の初期粒径に着目し研究を

行った．燃料粒子の初期粒径は，燃料ノズルの孔径やオリ

フィス形状，噴射差圧などから決まるパラメータである．

粒径が小さい場合には燃料粒子の蒸発速度が上がり貫通力

が弱まり，粒径が大きい場合には逆の効果が起こる．そこ

で本研究では，初期粒径の違いが燃焼器出口における排出

物特性や CO・NO 生成過程に与える影響を， LES 数値解

析を用いて調べた． 
 また，計算条件を決定するにあたり，図 1 に示す LTO サ
イクルの推力条件を参考にした．ガス状排出物の基準は，

空港周辺の大気環境保全を目的としてはじめられたことか

ら，航空機が離着陸において排出する総量を対象として設

定されており，エンジンの地上静止運転による計測により

排出量の評価が行われている．航空機の離着陸

（LTO:Landing and Take-off）サイクルを 4 モードに分けた

とき，それぞれのモードは表 1 に示す地上運転時の 4 推力

条件で代表される．表 1 では，最大離陸推力

（MTO:Maximum Take-Off thrust）を MTO100％ とし，それ

に対する割合で推力条件が定義されている．パイロット燃

料比は 全体の燃料流量のうちパイロットノズルから噴射す

る燃料の割合を示している．本研究では，パイロット・メ

インノズルの両方から燃料噴射がある上昇・離陸モードの

うち，より運転時間の長い上昇モード（MTO85％）の推力

条件について数値計算を行った． 
 
２．計算対象 
図 2 に本研究で用いた低 NOx ステージング燃料ノズルと

可視化用燃焼器ライナー，図 3 にステージング燃料ノズル

を示す．これらシングルセクタ燃焼器を元にした計算格子

の概略図を図 4 に示す． 

 ステージング燃料ノズルは，中心部に拡散燃焼方式のパ

イロットバーナー，その外周に希薄予混合方式のメインバ

ーナーが位置するように設計されている．燃料はケロシン

である．シングルセクタ燃焼器の燃料ノズルにおいて，パ

イロットノズルはプレインジェット，メインノズルは液膜

式気流噴射弁を用いている．メイン燃料はオリフィスから

プリフィルマーに向けて噴射され，三重スワーラ下流のせ

ん断層によって微粒化と混合を促進する機構となっている．

この燃料ノズルが燃焼器ライナーに取り付けられている．

ライナーの上流側 89.5mm の部分は矩形断面を有している．

燃焼室下面には，ステンレス製板が用いられ，燃焼室入口

から 17mm の位置に圧力センサーが取り付けられている．

燃焼器ライナーの下流側 105mm は縮流ノズルとなってい

る． 
 

表 1 LTO サイクルの飛行モード[1][2] 

モード 推力

（%） 
時間

（分） 
パイロット燃料比

（%） 
滑走 7 26.0 100 

着陸進入 30 4.0 100 
上昇 85 2.2 16.4 
離陸 100 0.7 11.3 

 

 
図 1 ステ―ジング型燃焼器[3] 
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図 2 ステ―ジング型燃料ノズル[2] 

 

 
図 3 計算格子概略図 

 
 
３．数値計算 
 数値解析には NuFD/ Front Flow Red を用いた． LES の

支配方程式を以下に示す． 
 以下の式において，  は化学反応による化学種の生成項

（本研究では乱流の影響は考慮していない）であり，

は化学反応で生成したエンタルピ，  は化学反応により

生成した化学種 の質量分率となっている．S は燃料粒子

の蒸発による気相の生成項であり，  は蒸発した燃料粒

子の質量， ，  はそれぞれ 液相から気相に伝わる運動

量およびエンタルピ，  は蒸発した燃料粒子の質量分率

となっている． 
 燃料粒子の挙動を考慮するにあたって必要となる粒子の

運動方程式は参考資料[4]を用いた． 
 

 
(1) 

 
         (2) 

 

 
 

(3) 

 

 
(4) 

 

 

(5) 

 

 
                    

 

 

 
 
 
 
 

(6) 

 
 

 
 乱流モデルとして，標準 Smagorinsky モデルの LES を採

用した．使用した定数等を式 (6) に示す．粘性係数の算出

にあたってはサザーランド則を用いた．  
 次に，燃料粒子については，一次微粒化および二次微粒

化は考慮せず，実機と同形式のノズルに対する実験データ
[5]を元に，燃料噴射直後の初期粒径を定義した．実機にお

ける粒径の基準を 30µm とし，それよりも大きい場合の 
40µm，小さい場合の 20µm と，三種類の粒径について数

値計算を行い，その結果について比較考察を行った．粒子

追跡においてはパーセル近似を用いた[6]．燃料であるケロ

シンのモデルには C12H23 のサロゲートモデルを用いた[7] ．
また，燃焼反応をモデル化するにあたり使用した 10 段階

化学反応モデル[8]を表 2 に示す． 
また，解析において設定した物理条件を表 3 に示す．参

考資料[2]を元に，パイロット燃料比を 16.4 とし， 
MTO85％の推力条件を用いて数値計算を行った．空気の

質量流量については，燃焼器入口から 0.8802kg/s，後部縮

流ライナーから 0.5438kg/s を流入させている．燃料の質量

流量については，パイロットノズルから 4.95g/s，同心円

状に等間隔に 12 個配置されたメインノズル 1 つあたりか

ら，2.11g/s を流入させている． 
 

表 2 化学反応モデル 

 Reaction A 
(mole-
cm-sec-

K) 

n E 
(cal/mole) 

1 4C12H23+47O2⇒
48CO+46H2O 

1.46E+13 0.00 3.40E+04 

2 H2+O2⇔H2O+O 3.98E+11 1.00 4.80E+04 
3 H2+O⇔H+OH 3.00E+14 0.00 6.00E+03 
4 H+O2⇔O+OH 4.00E+14 0.00 1.80E+04 
5 CO+OH⇔CO2+H 1.51E+07 1.28 -7.58E+02 
6 H2O+O2⇔

2O+H2O 
3.17E+12 2.00 1.12E+05 

7 CO+H2O⇔

CO2+H2 
5.50E+04 1.28 -1.00E+03 

8 N2+O⇔N+NO 1.00E+14 0.00 7.50E+04 
9 N+O2⇔NO+O 6.30E+09 1.10 6.28E+03 

10 N+OH⇔NO+H 3.80E+13 0.00 0.00E+00 
 

表 3 MTO85%推力条件[2] 

初期圧力 
kPa 

初期温度 
K 

質量流量

(Air) kg/s 
質量流量

(Fuel) 
g/s 

当量比 

2266 756 1.424 30.27 0.313 
 
 
４．結果および考察 

数値計算から得た，各粒径条件における燃料粒子の追跡

結果や排出係数を用いた排出物特性の評価，流れ場におけ

る温度・速度分布を踏まえ，燃料初期粒径が CO・NO 生

成過程に与える影響について考察を行った． 
 

４.１燃料粒子の追跡結果 

 図 4 に各粒径条件における燃料粒子の追跡結果，表 4 に
燃料粒子の到達距離・蒸発時間を示す．粒径の増大に伴い，

燃料粒子の到達距離・蒸発時間が増加する傾向がみられた． 
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図 4 においてメインノズルから噴射された燃料粒子に着

目すると，20µm 条件ではメイン流路内で燃料粒子の蒸発

が完了していることに対し，30µm・40µm 件では燃焼室内

に到達する燃料粒子が存在することがわかる．一方，パイ

ロットノズルから噴射された燃料粒子に着目すると，各粒

径条件で到達距離・蒸発時間の違いはほとんどみられなか

った． 
 

   
(a) 20µm (b) 30µm (c) 40µm 

図 4 燃料粒子の追跡結果 
 

表 4 燃料粒子到達距離と蒸発時間 

初期粒径[µm] 20  30 40 
到達距離[mm] 18.0 29.9 33.9 

蒸発時間[× s] 51 64 68 
 
 
４.２排出物特性 

排出係数の指標を用いて各粒径条件における排出物特性

の評価を行った．排出係数とは，燃料 1kg あたりに排出さ

れる化学種の質量（単位: g）で定義される値である．以後，

CO および NO の排出係数を，EICO，EINO とそれぞれ

記載する．表 5 に，燃焼器出口での EICO および EINO 
の値を示す．表 5 から，EICO・EINO は共に 40µm 条件

において，最も大きい値となることがわかった． 
 

表 5 燃焼器出口における排出係数 

初期粒径[µm] 20 30 40 
EICO 0.471 0.481 0.597 
EINO 0.641 0.807 1.210 

 
 また，各粒径条件における CO 質量分率分布を図 5，NO 
質量分率分布を図 6 にそれぞれ示す． 

CO については，図 5 より，各ノズル直後に高濃度の分

布がみられた．本研究で用いた化学反応モデル（表 2）よ

り，CO の生成は燃料と酸素の反応である素反応 1 による

急激な CO 生成の後に，中間生成物が関わる素反応 5 , そ
して素反応 7 による CO 低減反応が進むことがわかってい

る． 
NO については，図 6 より，４.３項で後述するパイロッ

トノズル直後の火炎高温部を始端に，燃焼室下流にかけて

の分布がみられ，粒径の増大に伴い NO の分布が下流に広

がっていく傾向がみられた． 
 

４.３温度・速度分布 

アレニウス型反応モデルを用いた化学反応を考察する際

に必要となる，流速分布と温度分布について比較を行った．

計算結果から得た，温度分布を図 7 ，速度分布を図 8 にそ

れぞれ示す． 
温度分布については，図 7 より，いずれの粒径条件にお

いてもパイロットノズル下流の領域に火炎の高温部がみら

れるが，メインノズル下流の領域の温度分布については各

粒径条件で異なり， 特に 40µm 条件で高温領域の広がりが

みられた． 
速度分布については，図 8 より，燃焼室内で保炎の役割

を果たす既燃ガスの逆流領域である再循環領域が捉えられ

ており，その形状が粒径条件によって変化する様子がみら

れた． 
 

 

 

 

(a) 20µm (b) 30µm 
  

 

(c) 40µm  
図 5 CO 質量分率分布 

 

  
(a) 20µm (b) 30µm 

 

 

 

(c) 40µm  
図 6 NO 質量分率分布 

 

 

 

(a) 20µm (b) 30µm 
  

 

(c) 40µm  
図 7 温度分布 
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(a) 20µm (b) 30µm 

  

 

(c) 40µm  
図 8 速度分布 

 
また，燃焼室内の温度・速度分布の特性を評価するにあ

たり，燃焼器の流れ方向の各断面について，中央側（パイ

ロット領域）と壁面側（メイン領域）に分割して温度・速

度の平均をとり，分布の評価を行った．燃焼器のパイロッ

トカップの径を基準に，ステージング型燃料ノズルの中心

を 0 点として半径 0.019 m の円筒に含まれる領域をパイロ

ット領域，そこに含まれない外側の領域をメイン領域と定

義した．パイロット領域・メイン領域に分割して算出した

温度分布（断面平均）を図 9 ，速度分布（断面平均）を図 
10 にそれぞれ示す．ここで，本研究で対象とした燃焼器

では，メイン流路・パイロットカップは x=0.00-0.025 m に
位置しており，それよりも下流の領域が燃焼室にあたる．

また，x=0.04-0.05 m では燃焼室壁面に点火装置を模した

領域が付与されている． 
 温度分布については，図 9 より，パイロット領域（図 9 
(a)）では各粒径条件での違いはほとんどみられないものの，

再循環領域が広がる x=0.04-0.10 m では 40µm 条件でわず

かに温度の上昇がみられた．メイン領域（図 9 (b)）では，

20µm 条件のみメイン流路内（x=0.00-0.02 m）で急激な温

度の上昇がみられ，燃焼室内では x=0.05 m から下流の領

域では各粒径条件で平均温度はほぼ等しくなっていること

がわかる． 
 速度分布については，図 10 より，パイロット領域（図 
10 (a)）では x=0.04 m 付近から再循環領域による逆流の影

響がみられ，燃料初期粒径の増大に伴い，燃焼室内の再循

環領域の形状が大きく変化する様子が確認できた．メイン

領域（図 10 (b)）では，20µm 条件のみメイン流路内

（x=0.01-0.02 m）で急激な流速の上昇がみられた． 
 
４.４ NO 生成過程 

本研究で用いた化学反応モデル（表 2）より，NO の生

成は拡大ゼルドビッチ機構として知られる素反応 8 ，素反

応 9 ，素反応 10 によって構成される．特に，NO 生成の

大部分を占める素反応 8（N2+O→NO+N）による NO 生成

速度に着目し，パイロット領域・メイン領域に対する断面

平均値を算出し，評価を行った（図 11）． 
図 11 から，パイロット領域（図 11(a)）では各粒径条件

で NO の生成速度はほぼ変わらないことに対し，メイン領

域（図 11(b)）では 40µm 条件において，燃焼室 x=0.04 m 
付近における NO 生成速度が顕著に大きくなっていること

がわかる． 

 
(a) Pilot 

 
(b) Main 

図 9 温度分布（断面平均） 

 
(a) Pilot 

 
(b) Main 

図 10 速度分布（断面平均） 

 
(a) Pilot 

 
(b) Main 

図 11 NO 生成速度分布(素反応 8 , 断面平均) 
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 ここで，素反応 8 による NO 生成過程を調査する上で，

４.１項において各粒径条件に対して大きく違いがみられ

た燃料粒子の蒸発過程に着目する．小粒径条件を 30 µm 条
件，大粒径条件を 40 µm 条件に代表させ，メイン流路の終

端である x=0.025 m ，燃焼室の始端にあたる x=0.030 m に
着目し， C12H23 質量分率の比較を行った．図 12 に 
x=0.025 m における C12H23 質量分率，図 13 に x=0.030 m 
における C12H23 質量分率をそれぞれ示す． 
 図 12 から，メイン流路の終端では 30 µm 条件 は 40µm 
条件よりもそれまでの燃料粒子の蒸発量が多い分，全体と

してメイン領域における C12H23 質量分率が高い値となっ

ており，空気との混合も促進されていることがわかる．一

方，図 13 より，燃焼室の始端においては 40 µm 条件は 
30µm 条件よりも局所的に C12H23 質量分率が高くなる傾

向がみられる．このことから，燃料粒子がメイン流路内で

蒸発した場合よりも，燃焼室内で蒸発した場合の方が空気

と燃料との混合が弱くなることがわかった．また，図 14 
に x=0.030 m における CO 質量分率を示す．４.３項で前述

したように，燃料と空気の反応である素反応 1 に遅れて素

反応 5 による CO 生成が起こることを考慮すると，小粒径

条件よりも燃焼室内における燃料粒子蒸発の影響が大きい 
40 µm 条件では，燃料粒子の蒸発に続いて生成する初期の 
CO においてもメイン領域に局所的な高濃度部が存在する

ことがわかった． 
 燃料粒子の蒸発を受けて進行する燃焼反応に対し，各粒

径条件における温度分布の比較を行う．図 15 に x=0.030 
m における温度，図 16 に x=0.030 m における温度をそれ

ぞれ示す． C12H23 の質量分率と同様に，メイン流路終端

（図 15）・燃焼室始端（図 16）の双方において，40 µm 
条件では 30 µm 条件よりもメイン領域に局所的な高温部が

存在する． 
また，図 17 に x=0.040 m における NO 生成速度（素反

応 8 , N2+O→NO+N）を示す．40 µm 条件ではメイン領域

における局所高温部によって， NO 生成が促進されている

様子が確認できた（図 17(b)）． 
 

  

 

 
(a) 30µm (b) 40µm  

図 12 C12H23 質量分率 (0.025m) 
 

  

 
 

(a) 30µm (b) 40µm  
図 13 C12H23 質量分率 (0.030m) 

 

  

 

 
(a) 30µm (b) 40µm  

図 14 CO 質量分率 (0.030m) 

  

 

 
(a) 30µm (b) 40µm  

図 15 温度 (0.030m) 
 

  

 

 

(a) 30µm (b) 40µm  
図 16 温度 (0.040m) 

 

  

 

 

(a) 30µm (b) 40µm  
図 17 NO 生成速度(素反応 8，0.040m) 

 

 

５．結論 
低 NOx ステージング型燃焼器を対象に，MTO85％推力

条件下で，三種類の燃料粒径を用いた場合の  NO および 
CO の排出特性の比較を行った．その結果，以下の知見を

得た． 
・各粒径条件において，CO は各ノズル直後，NO はパイロ

ットノズル直後の火炎高温部を始端として燃焼室下流にか

けて分布がみられた． 
・EICO，EINO は共に 40µm 条件において，最も値が大き

い結果となった． 
・40µm 条件では他の粒径条件に比べ，燃焼室のメイン領

域において素反応 8 (N2+O→NO+N)による NO 生成が顕著

となることがわかった． 
・30µm 条件ではメイン流路内で燃料粒子の大半が蒸発し，

空気と燃料の混合が促進されていることに対し，40µm 条
件では燃焼室内で蒸発する燃料が多く，空気と燃料の混合

も弱くなる．この結果，40µm 条件では燃焼室のメイン領

域に局所的な燃料高濃度部・高発熱部が生じ，NO 生成を

促進していることがわかった． 
・燃料初期粒径の増大に伴い，燃焼室内の再循環領域の形

状が大きく変化する様子が確認できた．これらが NO・CO 
生成にどのような影響を及ぼしているかについては，化学

種濃度分布と流跡線の比較などから，今後検討を行う． 
・本研究では，燃料と酸素の反応である素反応１をはじめ，

急激に進行する素反応に対し，化学反応速度算出の際に

Stiffness 緩和を目的としたリミッタを用いている．これら

の仮定が，本研究で論じた素反応１・素反応８に対する定

性的な考察に与える影響は少ないと考えているが，これら

の仮定が計算結果の細部に与える影響についても，今後検

討を行う． 
 

図 15　温度（0.030m）
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膨張領域を持つ の数値解析および簡易空力評価法との比較
森田直人，土屋武司

東京大学

Comparisons between CFD and panel methods  
for a waverider with expansion area 

 
by 

Naoto Morita and Takeshi Tsuchiya 
 

ABSTRACT 
For the realization of the space plane, the high accuracy of aerodynamic estimation and system analyses are needed. In our past 

studies, we have obtained an optimal configuration of waverider-winged spaceplanes by using simultaneous trajectory and design 
optimization. As a further research of the result, we conducted CFD analyses on the obtained spaceplane. Our studies compared results of 
FaSTAR, which is developed by Japan Aerospace Exploration Agency, and panel methods. We used PANAIR which is panel method with 
high accuracy and HYPER which is solver of modified newtonian as the panel methods. When we compared between the results of the 
CFD and the panel methods, the CL and CD values are similar to the both results. However in almost all of the mach numbers, the panel 
methods estimated smaller Cm values than the CFD code. This is because panel method cannot consider interference of shock wave 
between body and wing.  In addition, the effectiveness of V-tail was estimated in smaller value than CFD’s results. Then, we should pay 
attention to the interference between wing and body when we consider problems using panel methods or establish more reliably 
combinations of panel methods and CFDs to do more accurate aerodynamic analyses about the space planes’ optimization.  
 
1. はじめに 

有翼の再使用宇宙往還機、すなわちスペースプレーンの

実現に向けて、機体に働く空気力の高精度な推算が不可欠

である。これはスペースプレーンが大気を最大限利用して

飛行するため、空気力の見積もりの誤差がスペースプレー

ンの飛行軌道さらにはエンジン性能にまで影響を与えてし

まうためである． 
他方、効率的なスペースプレーンシステムを設計するた

めには、様々な学問分野を統合した複合領域最適化の適応

が望まれる。ところが最適化を行う場合には、様々な機体

形状・飛行条件から空力解析を行うという理由において、

高コストな CFD による数値流体計算の適用は難しい。そこ

で、ポテンシャルフローソルバや、修正ニュートン流のソ

ルバを用いて簡易的に空気力を推算することが多い。これ

ら簡易空力評価法は、計算コストこそ CFD に対して小さい

ものの、その大胆な近似から、推算に対して多分な不確か

さを含んでいることが考えられる。 

 
図 1 得られた TSTO システム 

 
著者らは、RBCC エンジン(Rocket Based Combined Cycle 
Engine)[1]の使用を想定した有翼二段式宇宙輸送機の最適化

を行い、離陸重量 443ton の TSTO(Two-Stage-To-Orbit)シス

テムを得た。図 1 に得られた TSTO システムの概略を示す。

この最適化には、計算コストの観点から、簡易空力評価法

を用いて、揚力係数 CL、抗力係数 CD、縦揺れモーメント

係数 Cm を推算している。この TSTO システムのブースタ

ーには、任意形状の衝撃波を前縁に付着させ、高揚抗比を

得ることができる osculating cone waverider の設計方法が翼

下面に応用され、さらに翼後縁下面部分にはトリムを取る

ための膨張領域が付与されている。このように、設計した

ブースターは、一般的な航空機に比べて非常に複雑な空力

設計を行っており、簡易空力評価法で妥当な推算を行うこ

とができているかどうか疑問があった。 
そこで、本論文では、宇宙航空研究開発機構(JAXA)が開発

中の高速流体ソルバ「FaSTAR」[2]と、簡易空力評価法の

空力係数、圧力係数分布の比較を行った。 
本論文において、簡易空力評価法とは米国 Boeing 社が開発

した非粘性圧縮性ポテンシャルフローソルバ PANAIR[3]と
McDonnell Douglas 社が開発した修正ニュートン流ソルバ

HYPER[4]を指しており、マッハ 1 以下の解析には PANAIR
を、それ以上のマッハ数については HYPER を用いて計算

している。 
 
2. 解析対象機体 

図 2 に示すように、解析対象の機体は lifting body と

waverider を融合させた、複雑な機体形状を持っている。特

に翼下面の設計に用いた osculating cone waverider[5]は、円

筒形状衝撃波の内部流れを得たい衝撃波形状に応じて組み

合わせ、形状の自由度を確保しつつも、waverider の特性で

ある大きな揚抗比を実現した機体設計法である。著者らが

行った最適化計算では、osculating cone waverider の設計時

における入力である、設計マッハ数、衝撃波形状と前縁形

状のほかに、lifting body の形状や V テールの大きさ等を変

数として、機体上部に背負った 45ton のオービターをマッ

ハ 12 まで加速することのできるブースターを設計した。得

られたブースターの設計マッハ数は 3.70 であり、全遊動式

の V テールが稼働することで、縦方向のトリムを取ってい

る。 
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図 2 解析対象機体の特徴 

 
また、トリムを取る際の V テール負荷を緩和するため、

waverider である翼下面圧縮面の後ろに、等圧力となるよう

に膨張させた膨張領域がある。この膨張領域の設計におけ

る圧力の推算は Prandtl-Mayer 流によって行われている。静

安定はそのほとんどをエンジンと外部ノズルの迎角に対す

るモーメント変化に依存しており、亜音速、もしくは能動

的な制御を入れなければエンジンをカットしての飛行はで

きない。 
 
3. 解析方法 

本論文では、CFD による数値流体計算である、FaSTAR
による解析を主として、簡易空力評価法と比較を行う。 
3.1. FaSTAR による解析 

本研究では数値流体ソルバは宇宙航空研究開発機構で開

発中の高速流体ソルバ FaSTAR を用いた。また、計算格子

の作成にはこちらも宇宙航空研究開発機構で開発中である

自動格子生成ツール HexaGrid を使用した。作成した格子を

図 3,図 4 に示す。 

 
図 3 V テール舵角 0deg の機体表面格子 

 

 
図 4 V テール舵角-8deg の機体表面格子 

 
また、本研究が対象としているスペースプレーンシステム

は、一定のマッハ数、迎角で飛行することのない加速機で

あるため、様々なマッハ数、迎角に対して数値計算を行っ

た。そのため、流束評価には全速度スキームである

AUSM±UP を用い、スキームの違いによる差異が生じない

よう、亜音速から超音速まで同一のスキームで計算できる

ように配慮した。解析条件は表 1 に示すとおりである。 
 

表１ 計算解析条件 
支配方程式 3 次元 NS方程式 
流束評価 AUSM±UP 
空間精度 MUSCL 法による空間 2 次精度 
時間積分 LU-SGS 法（定常計算） 

 
主流について、マッハ 2 以上の解析については動圧 60kPa,
静温 216K にて解析を行った。マッハ 2 未満においては、

地上大気条件である静圧 101kPa,静温 300K に設定した。解

析したマッハ数(Mach)と迎角(AoA)、V テール舵角(de) (機
首下げを正)については、表 2 に示した組み合わせとする。 
 

表 2 解析主流条件 
(Mach) (AoA) deg (de) deg 
3.7029 0 0 
3.7029 5 0 

0.3 0 0 
0.3 5 0 
0.9 0 0 
0.9 5 0 
2 0 0 
2 5 0 
4 0 0 
4 5 0 
6 0 0 
6 5 0 

0.3 0 -8 
6 0 -8 

 
3.2. 簡易空力評価法による解析 

PANAIR は非粘性圧縮性ポテンシャルフローソルバであ

り、参考文献[6]にあるように航空機の概念設計に広く用い

られている。PANAIR は与えられたパネルとウェイクに対

して次に示す Prandtl-Grauert 方程式を解く。 

 
 

(1) 

ここで Mはマッハ数、 は擾乱ポテンシャルを表す。 
PANAIR の解析における境界条件設定は解析結果に大きな

影響を与えるが、今回は以下のように設定した。 
機体表面： 
Indirect condition on an impermeable thick surface 
機体ベース面： 
Base surface condition 
ウェイク： 
Vorticity matching Kutta condition used for sharp trailing edges 
 
局所マッハ数が 4 までの流れであれば PANAIR を用いて解

くことができるが、計算時間の都合上、PANAIR による解

析はマッハ 1 以下の解析にとどめ、それ以上は HYPER を

用いて解いている。 
HYPER は 1970 年代に McDonnell Douglas 社が開発した

極超音速向けの修正を用いた空力係数推算プログラムであ

る。このプログラムは空力ニュートニアン法により、パネ

ル間の干渉を無視して、パネルの傾きによって圧力係数求

めるもので、連立方程式を解くための逆行列演算が存在し

ないことから、非常に高速に空力係数を推算することがで

きる。今回は気流の圧縮の推算には Tangent Wedge 法を、

膨張の推算には Prandtl-Mayer 方程式を用いて圧力分布を計

算した。 
Tangent-Wedge 法はパネル角度より衝撃波角 を求め、二

次元の楔型衝撃波の関係式を用いて圧力係数を推算する。 
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(2) 

ここに比熱比を とする。 
膨張側の圧力推算に用いる Prandtl-Mayer 流は、以下の

Prandtl-Mayer 関数に関する非線形方程式を解き、局所マッ

ハ数を決定する。 は流れの転向角を表す。 

   

 
(3) 

 (4) 
局所マッハ数から圧力係数への変換は等エントロピー流れ

の関係式により行う。 
以上が簡易解析法の概略であるが、機体ベース面の圧力

計算はこれらの方法では誤差が大きいため、経験的な推算

法[7]により別途計算する。 

 
 

 
 

(5) 

 
4. 結果 
4.1. 設計点における流れ場 

 
図 5 設計点のマッハ数分布 

 

 
図 6 設計点の圧力係数分布 

 
図 5 により、設計した形状の衝撃波が翼下面に発生してい

ることを確認した。機首から予圧縮部の胴体横にかけて円

錐衝撃波が発生しているが、この衝撃波が翼に与える影響

は軽微である。また、翼端部分には圧力の漏れが発生して

いるが、これは先鋭部分の入熱を緩和するための丸みの影

響によるものと考えられる。 
図 6 に設計点における圧力係数分布を示している。これ

をみると、膨張部分でほぼ等圧力になるまで膨張させるこ

とができている。等圧力となるよう設計されているため、

二次的な流れは大きく発生していないが、翼端部分におい

ては、二次的な流れが見られ、若干圧力が高くなっている。

また、翼後縁付近の胴体下面において圧力が高くなってい

るのは、翼下面の高圧帯と胴体底面の低圧帯が接している

ことによるものと考えられ、このような二次流れについて

は、簡易空力評価法での取り扱いは難しいと考えられる。 
 
4.2. 亜音速、極超音速の代表点における流れ場 

まず、離陸状態を想定し、マッハ 0.3、迎角 5°の CFD
解析による圧力分布を図 7 に示す。 

超音速における圧力分布とは大きく異なり、翼下面前部

での高圧領域と、翼上面前縁部での低圧領域によって発生

する揚力によって機体を支えていることがわかる。流れに

は大きな剥離は見られず、後述するように揚力係数もある

程度の大きさがあることから、スペースプレーンの懸案で

ある離陸性能については一定水準を確保していると思われ

る。 

 
図 7 マッハ 0.3 迎角 5deg の圧力係数分布 

 
 

 
図 8 PANAIR によるマッハ 0.3 迎角 5deg の 

圧力係数分布 
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また、図 8 に図 7 と同じ主流条件を設定して PANAIR で

解析した場合の圧力係数分布を示す。圧力分布を示すカラ

ーバーは同様なものを用い、値の範囲も同一に設定してあ

る。FaSTARによる結果と PANAIR による結果を比較する

と、圧力分布の定性的な傾向は同様だが、FaSTAR の方が

圧力分布の強弱がはっきりしている。また PANAIR 解析で

はベース面付近での胴体下面の圧力分布が非常に高い値と

なっており、非粘性であるが故の振動が発生しているもの

と考えられる。 

 
図 9 マッハ 6 迎角 0deg の圧力係数分布 

 
図 10 HYPER によるマッハ 6 迎角 0deg の 

圧力係数分布 
 

続いて、極超音速域における代表点として、マッハ 6、
迎角 0deg における FaSTAR および HYPER の解析結果を図

9、図 10 に示す。これら二つの圧力係数分布には目立った

差異は見られないが、大きく異なるのは胴体下面後部であ

ろう。この領域における HYPER の圧力係数分布は胴体下

面前部と変わらないのに対し、FaSTAR による結果では、

翼根前縁より発生した衝撃波が内側に入り込み、高圧帯を

形成している。これによって後述の縦揺れモーメント係数

の差異が生まれているものと考えられる。 
 

 
4.3. 空力係数の比較 
図 11 から図 14 に FaSTAR 解析と簡易空力評価法による

空力係数(抗力係数 CD 揚力係数 CL 機首を基準点とし

た縦揺れモーメント係数 Cmle 揚抗比 L/D を示す。また、

表 3 に解析点とその値を示す。 
亜音速における PANAIR による揚力係数は FaSTAR 解析

に比べて高く、かつ抗力係数は小さい。抗力係数について

は非粘性であるため、PANAIR 解析の結果が FaSTAR 解析

の結果より小さくなるのは妥当である。より正確な抗力見

積もりを行う際には、粘性効果による修正が必要となる。 
 揚力係数について、HYPER における低マッハ数の解析(マ
ッハ 2 付近)の FaSTAR とのずれが大きく、マッハ数が上が

るにつれて両者は接近している。マッハ 2 付近においては

PANAIR における解析も難しい範囲であり、簡易空力評価

法における精度改善はマッハ 2 付近の取り扱いが重要にな

るものと考えられる。 
 

 
図 11 マッハ数-抗力係数 

 
図 12 マッハ数-揚力係数 

 
図 13 マッハ数-機首基準モーメント係数 
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図 14 マッハ数-揚抗比 

 
機首を基準とした縦揺れモーメント係数は、全マッハ数

にわたって FaSTAR と簡易空力評価法との間に大きなずれ

がある。FaSTAR による推算結果の方が確かであるとする

と、簡易空力評価法はモーメント係数についての推算は大

きな誤差を含むものとなる。 
また、V テールの効きを表す、縦揺れモーメント係数の

舵角による偏微分を計算結果より近似的に計算してみると、

亜音速においては良い一致が見られた。HYPER による推

算であるマッハ 6 においては、オーダーこそ一致するもの

の、FaSTARを基準に 68%程の値のずれが見られた。 
 
5. 考察 

Lifting body と waverider を組み合わせた形状を持つスペ

ースプレーンブースターは、設計マッハ数においては、設

計通りに衝撃波が付着し、その流れ場は設計における想定

と大きな差異はなかった。また、数値流体解析である

FaSTAR と簡易空力評価法によって推算された圧力係数分

布を比較してみると、一部二次的な流れが発生しているも

のの、基本的な傾向は一致した。したがって、waverider の

ように流体の特性をとらえた複雑な設計方法を用いて設計

した航空機でも、十分に簡易空力評価法における推算結果

は参考になるものと考えることができる。 
ところが、FaSTAR による解析結果を確かなものとする

と、簡易空力評価法は一部を除いて揚力係数、抗力係数は

ある程度の精度で推算できているものの、縦揺れモーメン

ト係数については非常に大きな誤差が生じることがわかっ

た。これは簡易空力評価法において二次流れの評価ができ

ず、胴体と翼の干渉がうまく推算できなかったことに由来

すると考えられる。簡易空力評価法を用いて、トリムや静

安定の推算を行う際には、機体側にこの不確かさを十分に

吸収できるような余裕を持たせるか、もしくは修正式を作

成するなどの対応を行うことが望まれる。また、機体設計

においてもできる限り設計にて想定しない二次流れを生じ

させないような機体設計を行うことが重要となってくると

考えられる。 
舵効きを考える際には、HYPER、すなわち修正ニュート

ン流による推算では大きな不確かさが生じる事が伺える。

これは修正ニュートン流の圧力分布のパネル角度に対する

応答が鈍いことを示しており、舵角を変化させて解析を行

う場合には注意を要する。 
 
6. 結論 

Lifting body と waverider、そして膨張領域を組み合わせ

た TSTO システムのブースターに対して FaSTAR による

CFD 計算と PANAIR,HYPER を用いた簡易空力評価法によ

る推算を行った。このような複雑形状の航空機に対しても、

簡易空力評価法はある程度の確かさをもって計算が可能な

ことが示されたが、縦揺れモーメント係数については取り

扱いに注意が必要であることがわかった。両者を比較した

結果、機体システム設計において簡易空力評価法にて推算

が可能な部分と、CFD を用いなければならない部分が明確

になり、複雑な空力設計においても、設計法によるところ

もあるが、全て CFD を用いて推算する必要はないことが示

された。 
 

表 3 解析点とその点における値 
解析点 CD CL Cmle 

(Mach, AoA, de) FaSTAR PANEL FaSTAR PANEL FaSTAR PANEL 
(3.7,0,0) 0.054 0.045 0.078 0.090 -0.115 -0.056 
(3.7,5,0) 0.088 0.090 0.302 0.383 -0.441 -0.239 
(0.3,0,0) 0.043 0.018 0.075 0.144 -0.068 -0.094 
(0.3,5,0) 0.071 0.044 0.432 0.464 -0.591 -0.297 
(0.9,0,0) 0.060 0.032 0.137 0.116 -0.164 -0.067 
(0.9,5,0) 0.108 0.062 0.575 0.479 -0.830 -0.298 
(2,0,0) 0.086 0.091 0.114 0.170 -0.170 -0.108 
(2,5,0) 0.133 0.173 0.440 0.740 -0.680 -0.471 
(4,0,0) 0.050 0.042 0.075 0.084 -0.110 -0.052 
(4,5,0) 0.083 0.084 0.290 0.358 -0.420 -0.223 
(6,0,0) 0.038 0.030 0.061 0.060 -0.088 -0.037 
(6,5,0) 0.065 0.061 0.237 0.260 -0.335 -0.158 

(0.3,0,-8) 0.063 0.057 -0.044 -0.107 0.165 0.131 
(6,0,-8) 0.040 0.032 0.038 0.031 -0.042 -0.010 
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Aerodynamic Design and Evaluation for Wide Fuselage Upper Mounted Engine 
 

Shun Goto, Masahiro Kanazaki， 
Mitsuhiro Murayama, Yasushi Ito, Kazuomi Yamamoto 

 
Abstract 

To develop next generation aircrafts, the remarkable improvement of the economic efficiency such as fuel burn, environmental 
performance and the comfortability for passengers has been requested. The one of ideas for the next generation aircraft is the one which has 
a wide fuselage with upper mounted engines. This kind of aircraft has possibility to improve the aerodynamic performance by the optimum 
inlet flow. In this paper, the aerodynamic performance of the wide fuselage aircraft was investigated with deforming the fuselage geometry 
and displacing the engine nacelle. The intake/ exhaust flow is also simulated. According to investigation results, the design knowledge 
which achieved higher lift-to-drag ratio could be found out. In addition, it was also found that the lift was increased by the intake flow. 
These results suggested that the over-the-fuselage engine concept has possibility to be next generation civil aircraft which could improve 
the fuel economy and the environmental performance. 
 
1．はじめに 
次世代旅客機では，環境適合性能や経済性，客室快適性

の抜本的な向上が求められており，翼胴融合機 (Blended 
Wing Body: BWB)1，2)などの革新的空力形状が提案・研究さ

れている．BWBはもともと大型機向けのコンセプトである
が，中・小型機向けに概念が提案され，研究が進められて

いる機体形状のひとつが，機体後部上方エンジンマウント

幅広胴体機である 3)．胴体断面を横長形状とすることで，

従来機では抵抗体となっていた胴体を揚力面としつつ，客

席快適性の向上をはかることができる．さらに，胴体上部

にエンジンをマウントすることによって，エンジンからの

騒音の遮蔽する効果も期待される．さらに，エンジンによ

る境界層吸い込み(Boundary Layer Ingestion: BLI)4)により，

濡れ面積が増えたことによる摩擦抵抗の増大を抑え，空力

性能が向上することも期待される． 
こうした機体概念に対して，本研究では，胴体尾部整形

とエンジン取り付け位置変更による空力性能を数値流体力

学(Computational Fluid Dynamics: CFD)を用いて評価する．
評価にあたっては，エンジン吸排気を模擬し吸排気の影響

についても考慮する． 
 

2．形状表現手法 
2. 1 胴体形状 
本研究で数値解析に用いる幅広胴体機概念は，150 席級

で巡航 Mach数 0.7を設計点とする機体を想定する 3)．機体

の三面図と鳥瞰図を図 1 に示す．胴体は，円を水平方向に
2 つ並べ，接合部を直線で繋いだ断面を持つダブルバブル
構造(図 2)とする．従来の航空機で採用されているダブルバ
ブル構造は大小 2 つの円を上下に重ねた断面構造であり，
客室に広い空間を取ることができる．このダブルバブル構

造を水平方向に並べた幅広の胴体により胴体での揚力発生

が見込め，主翼翼面荷重を減らすことによる軽量化が可能

となる．また，幅広の客室空間を確保でき，キャビンレイ

アウトとして 2×4×2 席の配置が中・小型機ながら選択可能
であり，この場合は通路を 2 本にすることで運用のターン
アラウンドタイムを短縮する効果が期待できる．胴体断面

の曲線部分は円形にし，中央部に直線部分を定義し，円形

胴体をスパン方向に広げることにより幅広胴体形状を表現

する． 
胴体断面の曲線で構成される箇所は，式(1)で示す超楕円

関数で定義し，機体半径 r を機軸方向に変化させることに
よって表現する． 

1 n

n

n

n

b
y

a
x

 (1) 

本研究では，胴体断面形状の曲線部は n=2 として円形に
した．また，胴体尾部整形とエンジン取り付け位置変更に

よる空力性能評価は胴体形状のみで行った． 
 

 
図 1 機体三面図・鳥瞰図 

 

 
図 2 ダブルバブル構造 

 
2. 2 スラストディスクによる推力模擬 
本研究では，ナセル設計の前段階として，ナセル干渉を

除いた吸排気による胴体空力の変化を考察するために，薄

型円形平板，スラストディスクにより，ナセル胴体干渉は

考慮せず，吸排気効果のみを模擬した． 
 

3. 設計変数 
3. 1 胴体尾部整形 
胴体尾部上面での胴体断面の曲線表現に用いた超楕円関

数の次数𝑛𝑛𝑢𝑢を変化させ，胴体断面を，角を丸めた長方形(図
3)に近づけることで，形状変化による空力性能やエンジン
インテークへの影響を考察する．本研究では，𝑛𝑛𝑢𝑢の初期値
を 2とし，機体 61%，74%，87%，100%位置の𝑛𝑛𝑢𝑢の値をそ
れぞれ定め，各定義断面間を 3 次 spline 曲線で補間する．
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本研究では，機体 100%位置での𝑛𝑛𝑢𝑢の値が 2，4，5の 3ケー
ス(図 4)を比較する．この時の他の位置での𝑛𝑛𝑢𝑢の値を表 1に
示す．また胴体尾部下面での胴体断面の超楕円関数の次数

𝑛𝑛𝑙𝑙は 2で一定とする． 
エンジン吸排気の効果を調査するため，それぞれの形状

において，スラストディスクによる吸排気効果有りと，ス

ラストディスクを置かない胴体のみのケースの計算を行う． 
 

3. 2 スラストディスクの配置 
3. 1 節で述べた𝑛𝑛𝑢𝑢=2 の形状に対し，スラストディスク位

置が空力性能へ与える影響を調査する．3. 1 節の𝑛𝑛𝑢𝑢=2 の形
状を baseとし，スラストディスクは baseを基準として x，
y(胴体との距離)，z(機体外側を正)方向に表 2 に示す範囲で
再配置（図 5）を行う（機体長を 1とする）．尚，図 5にお
ける x，y，z 方向の再配置範囲をそれぞれ緑，青，赤の直
線で表す． 

 

 
図 3 長楕円関数による胴体尾部設計手法 

 

 
(a) 

 

 
(b) 

 

 
(c) 

図 4. 胴体後部形状の定義例． (a) 𝑛𝑛𝑢𝑢@100%=2, 
(b) 𝑛𝑛𝑢𝑢@100%=4, (c) 𝑛𝑛𝑢𝑢@100%=5． 

 
表 1 各機体位置での𝑛𝑛𝑢𝑢の値  
61% 74% 87% 100% 

case1-1 2.0 2.0 2.0 2.0 
case1-2 2.0 3.2 3.6 4.0 
case1-3 2.0 3.2 4.4 5.0 

 
 
 
 
 

 
表 2 スラストディスク移動値（機体長を 1とする） 
x方向 ±6.0×10-2 
y方向 ±6.0×10-3 
z方向 ±6.0×10-3 

 

 
 
 

 
図 5 スラストディスク設置位置移動手法 

 
4．数値解析手法 
4. 1 計算条件 
空力性能評価には非構造格子に基づく圧縮性 Navier-

Stokes 方程式を解く．ソルバーとして (Tohoku university 
Aerodynamic Simulation Code(TAS code)5, 6)を用いた． 
計算格子作成には MEGG3D7，8)を用いた．境界層を精度

良く解像するために高アスペクト比の三角柱要素，および

六面体要素 (スラストディスク吸排気面付近のみ)，その他
の領域は四面体，ピラミッド要素からなる混合要素非構造

格子を用いた． 
本研究における計算は流れの対称性から機体の半裁のみ

とし，用いた計算格子は機体表面の格子点数が約 4 万点，
空間格子点数が約 120万点となった．Mach数 0.7，高度 11 
km の条件でレイノルズ数は胴体長（30.0m）を基準長とし
て 1.57×108，迎角は 0，2，4deg．とした．表 4に計算条件
をまとめる．また使用した格子の例を図 6に示す． 

 
4. 2 エンジン吸排気シミュレーション 
スラストディスクの吸排気条件計算は，吸気面に静圧を

与え，排気面には主流に対する全圧比，全温比を与えるこ

とにより，静圧 PS，密度 ρ，速度 uxを次の(2)-(4)式のよう
に求める． 

12
_ 2

11




 





 





 Mpp ts  (2) 

12

_

_ 2
111 













 

















 M

T
Tp

p

t

tt

t  
(3) 

1
2

_ 2
11











 
 M

T
T

Mu
t

t
x

  (4) 

ここで，Psは境界面での静圧，Ptは境界面での全圧，
𝑃𝑃𝑡𝑡_∞は主流での全圧，Ttは境界面での全温，𝑇𝑇𝑡𝑡_∞は主流で

全温，Mは Mach数，γは比熱比である． 
吸排気境界値計算条件として，巡航 Mach数は 0.7を想定，

排気面において従来機のエンジンで与えられる全圧比全温

比に同等となるよう，大気と排気面の静圧・静温一定

(𝑃𝑃𝑠𝑠_∞ = 𝑃𝑃𝑠𝑠_𝑒𝑒𝑒𝑒 , 𝑇𝑇𝑠𝑠_∞ = 𝑇𝑇𝑠𝑠_𝑒𝑒𝑒𝑒 )，吸気面において，広範囲から
吸気し，流れを加速させるために，大気と吸気面の全圧・

y 

x 
 

x 

z 

x方向配置範囲 

z方向配置範囲 

y方向配置範囲 
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全温一定(𝑃𝑃𝑡𝑡_∞ = 𝑃𝑃𝑡𝑡_𝑖𝑖𝑖𝑖 , 𝑇𝑇𝑡𝑡_∞ = 𝑇𝑇𝑡𝑡_𝑖𝑖𝑖𝑖 )とする．求めた吸排気
境界条件を表 4. 2 にまとめる．断面積は，これまでの研究
に用いた将来型高バイパス比エンジンの推力値 9)と等しく

なるように設定し，スラストディスクの半径は 0.54m，機
体長で正規化し 0.018 とする．また，スラストディスクの
側面は，胴体との干渉を小さくするため非粘性壁とする． 

 
表 3 主流計算条件 

マッハ数 [-] 0.70 

飛行高度 [km] 11.0 

レイノルズ数 [-] 1.58×108 

基準長（機体長） [m] 30.0 

計算迎角 [deg.] 0, 2, 4 

 

 
図 6 計算格子 

 
表 4 吸排気境界条件 

吸気面 

𝑃𝑃𝑠𝑠_𝑖𝑖𝑖𝑖/𝑃𝑃𝑠𝑠_∞ 0.75 

𝑇𝑇𝑠𝑠_𝑖𝑖𝑖𝑖/𝑇𝑇𝑠𝑠_∞ 0.96 

排気面 

𝑃𝑃𝑡𝑡_𝑒𝑒𝑒𝑒/𝑃𝑃𝑠𝑠_∞ 1.97 

𝑇𝑇𝑡𝑡_𝑒𝑒𝑒𝑒/𝑇𝑇𝑠𝑠_∞ 1.23 

 
5．結果 
5. 1 胴体尾部整形の空力性能に対する影響 
各ケースの L/Dを図 7に，迎角 2deg.における CL，CDを

図 8，9に示す．また，case1-1の迎角 2deg.におけるスラス
トディスク中心位置での機体後部断面 Mach 数分布と総圧
係数分布を図 10，11に示す．図 7より，どの形状において
も吸排気が行われるほうが L/D が高いことがわかるが，図
8，9より，吸排気有りの方が吸排気なしに比べて CLが増加
し，CDが減少している．図 10 より，吸排気がない場合に
主流より遅い大気速度の範囲が，吸排気有りでは狭くなっ

ていることから，吸排気によって機体周りの循環が向上し，

CLが向上したとわかる．また図 11より，吸排気有りの方が
吸排気なしのものより剥離領域が小さくなっていることか

ら，吸排気効果によって，CDが減少したことが考えられる． 
各ケースの CL-CDを図 12 に，迎角 2deg.におけるスラス
トディスク中心位置 (z=0.04)，スラストディスク外側
(z=0.06)の胴体断面圧力係数分布図を図 13に，迎角 2deg.に
おける機体上面での表面圧力係数分布を図 14に示す．図 7
より，𝑛𝑛𝑢𝑢が大きいケースの方が L/D が大きいことがわかる．
図 12より，case1-1は他の 2ケースに比べ同 CL時の CDが小
さいことがわかる．これは図 12より，case1-2と case1-3は
case1-1 と比べ胴体後部での圧力が低くなっていることから

L/Dが向上したと考えられる．一方で図 13のスラストディ
スク外側の圧力分布図では case1-2と case1-3は𝑛𝑛𝑢𝑢が変化し
始める x=0.6あたりで case1-1と比べ，圧力が高くなってい
る．このことが抵抗増加につながると考えられる．また図

13より，𝑛𝑛𝑢𝑢が大きい case1-2と case1-3は負圧領域が縦に幅
広く分布していることから，L/D が増加していると考えら
れる． 

 
5. 2 スラストディスク位置の空力性能に対する影響 
スラストディスクの位置を変化させた各形状の迎角 4deg．

における L/Dを図 14に示す．図 14より，y方向にスラスト
ディスクを変化させると，胴体から離れた形状の方が，

L/D が高いことがわかる．これは，スラストディスク位置
を離すことで，高圧となる排気と機体との干渉を少なくで

きたことが原因と考えられる．また，baseと比較すると，z
方向に移動させると L/D が小さくなることがわかる．スラ
ストディスクが機体中心に近づいたときには，機体外側の

吸気が行われなくなる．一方で，吸気面が機体中心から離

れると，剥離しやすい機体上面において境界層吸引が弱ま

ると考えられる． 
L/D の変化が最も大きかった x 方向の変化について，

±6.0×10-2移動させた形状の胴体尾部を上から見た表面 CP分
布図を図 15，16に示す．スラストディスクを胴体より後ろ
に下げた形状では，高圧領域が小さくなり，base と比べ空
力性能が向上している．これは，スラストディスクを胴体

より後ろにすることで高圧となる排気と胴体の干渉を避け，

吸気によって L/D が向上する要因と考えられる．反対にス
ラストディスクを前に移動させたときに，高圧領域が広く

なる．これは排気の高圧部と胴体の干渉する範囲が広くな

っていることが原因であると考えられる． 
 

 
図 7 各ケースにおける L/D 
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図 8 各ケースにおける CL 

 

 
図 9 各ケースにおける CD 

 

 

 
(a) 

 

 
(b) 

図 10 機体後部断面のMach数分布．(a) case1-1 w/ 
thrust，(b) case1-1 w/o thrust． 

 
 

 
(a) 

 

 
(b) 

図 11 機体後部断面の総圧係数分布．(a) case1-1 w/ 
thrust，(b) case1-1 w/o thrust． 

 

 
図 12各ケースにおける CL -CD 
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(a) 

 

 
(b) 

図 12 断面圧力係数分布図．(a) スラストディスク中心
位置(z=0.04)，(b) スラストディスク外側(z=0.06)． 

 

                                   

 
(a) 

 

 
(b) 

 

 
(c) 

図 13 機体上面の表面圧力係数分布図．(a) case1-1 w/ 
thrust，(b) case1-2 w/ thrust，(c)case1-3 w/ thrust. 

 
 

 
図 14 スラストディスク変化における L/D 

 

 

 
図 15 x方向に＋6.0×10-2移動させた形状 
における機体上面の表面 CP分布図 

 

 

 
図 16 x方向に-6.0×10-2移動させた形状 
における機体上面の表面 CP分布図 

 
 
6．まとめ 
本研究では，幅広胴体機に対して吸排気による空力性能

向上に向け，胴体形状の変化や，吸排気を行うスラストデ

ィスクの位置を変え，比較を通じて，空力性能評価を行っ

た． 
胴体尾部整形では，胴体尾部上面での胴体断面の曲線表

現に用いた超楕円関数の次数𝑛𝑛𝑢𝑢を変化させ，胴体断面を，
角を丸めた長方形に近づけることで，空力性能やエンジン

インテークへの影響を考察した．その結果，断面が長方形

に近い形状は L/Dは大きいが，同 CL時の CDが大きいこと

がわかった．また，吸排気条件の変更により，吸排気によ

り L/Dが高くなることがわかった． 
スラストディスクの配置変更では，x 方向の変化が最も

空力性能の差に影響することや，y 方向の変化による空力
性能評価から，吸排気面が胴体からある程度距離を取った

方が L/D が高いこと，機体半裁おける中心位置に近い方が，
L/Dが高いことがわかった． 
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界面捕獲法を用いた液体ロケットエンジン亜臨界圧燃焼流解析 
 谷洋海, 大門優, 梅村悠, 根岸秀世 

宇宙航空研究開発機構 研究開発部門 第三研究ユニット 

 

Interface Tracking Simulations of Liquid Rocket Engine Combustion 
at Subcritical Pressures 

 
by 

Hiroumi Tani, Yu Daimon, Yutaka Umemura, Hideyo Negishi (JAXA) 
 

ABSTRACT 
A feasibility study of the interface tracking simulations of liquid oxygen (LOX) and gaseous hydrogen (GH2) coaxial combustion at a 
subcritical pressure was conducted. To simulate the breakup and atomization of LOX core, CIP-LSM (Constrained Interpolation Profile 
based Level Set and MARS) that combined CIP-CUP (CIP-Combined Unified Procedure) method with the hybrid Level-set and MARS 
(Multi-interface Advection and Reconstruction Solver) method for volume tracking, was employed as a solver of the governing equations 
of fluids. The phase change rate on the surfaces between the multi-species gas and single-species liquid was calculated. To investigate the 
ignition process and flame holding mechanism, chemical reaction equations were solved with the detailed chemical mechanism of oxygen 
and hydrogen. Results suggested that this numerical approach can be a powerful method that provides the information on ignition, breakup 
and atomization of LOX core, and flame holding at the steady state of LOX/GH2 coaxial combustion at subcritical pressures. 
 
 
１．はじめに 
 わが国の H-IIA/B ロケットや次期基幹ロケット H-3 ロケ

ットを始め, 多くの打ち上げロケットでは液体酸素(LOX)と
液体水素(LH2)を推進剤とする液体ロケットエンジンを採用

している. エンジン燃焼器へはポンプで加圧された極低温

酸素と, 水素(GH2)を主とする燃料ガスが供給される. 通常, 
フェースプレートに数百本束ねた同軸型噴射器（Fig. 1）の

内管(LOX ポスト)から極低温酸素が噴射され, 内管と外管の

隙間(スリット)から燃料ガスが相対的に高速で噴射される. 
噴射器形状や配置の設計は, 燃焼効率/燃焼安定性/フェース

プレート及び燃焼室壁への熱負荷を左右する重要な要素で

あるが, 経験則や燃焼試験のみに頼ると開発コストが削減

できず, また物理現象の理解不足から不具合時の対策にも

限界がある. そのため, 設計パラメタの感度を精度良く再現

できる数値解析の活用が望まれる.  
 過去の研究[1-3]によって, LOX/GH2 同軸燃焼は燃焼圧に

よって様相が異なることが知られる. ロケット下段エンジ

ンのように燃焼圧が酸素の臨界圧(5.04 MPa)を超える場合, 
酸素は超臨界圧流体となり, 温度に対して密度や内部エネ

ルギなど熱物性が連続的に変化する. この特徴は混合過程

に現れ, Fig. 1a に示すように乱流混合・拡散が支配的にな

ると考えられている. 近年は連続性を考慮しつつ, 大きな熱

物性変化も捉える手法を用いて超臨界同軸燃焼・非燃焼噴

流を数値解析する試みが多く報告[4-7]されており, 噴射器

数本であれば混合・燃焼過程の高精度予測が実現しつつあ

る.  
 一方, ロケット上段エンジンのように燃焼圧が酸素の臨

界圧以下, いわゆる亜臨界圧での LOX/GH2 同軸燃焼の数値

解析には多くの課題が残る. 亜臨界圧燃焼は液体噴射であ

り, 自動車エンジンやガスタービンにも共通するが, これら

に比べてロケットエンジンは液体酸素を噴射直後に均質に

噴霧化することができず, Fig.1b のように微粒化前の液柱酸

素(LOX コア)から液塊/液糸/液滴が離脱・分裂していく過

程も重要となる. 微粒化の他にも気液界面における熱物性

不連続, 相変化, 化学反応が混在するマルチフィジクスとな

る. 特に, 界面不連続/相変化は単一流体を仮定する超臨界圧

流体の数値解析手法では物理的に矛盾無くかつロバストに

計算することは困難である.  
そのため, これまで亜臨界圧燃焼を対象とする数値解析

では LOX コアの微粒化過程を追わず, 噴射器出口または仮

の LOX コア領域から液滴群を計算領域に流入させる手法

を採用することが多い[8-10]. この手法では液滴は質点近似

され, Lagrangian 追跡法で軌道が計算される. 流体方程式は

気相のみに適用され, 液滴からの蒸発や運動量交換はソー

ス項として考慮される. このモデルでは火炎形状を再現す

るために, 計算領域に流入させる液滴の平均粒径や流径分

布, 液滴蒸発モデルを噴射条件・噴射器形状ごとに予めチ

ューニングを行う必要があり, 設計パラメタの感度を予測

にするには不向きであった.  
 本研究の目的はチューニングを要する解析モデルを極力

避け, 亜臨界圧での LOX/GH2 同軸燃焼を噴射器近傍から無

理なく解析できる手法を確立することである. 上述の通り, 
課題は微粒化/相変化/化学反応の連成である. そこで本研究

では近年, 相変化を伴う自由表面流の解析をロバストに実

現している CIP-LSM 法 (Constrained Interpolation Profile 
based Level Set and MARS)[11-14]に着目し, この手法に多成

分熱物性, 化学反応を導入するアプローチをとった. この手

法により, 亜臨界圧での LOX/GH2 同軸燃焼を噴射器近傍か

ら再現できる可能性を考察した.  
 
２．解法手法 
 支配方程式は均質二相流の 2 次元 Navier-Stokes 方程式で

ある. 

Fig. 1: Schematics of representation of cryogenic 
O2/H2 coaxial injection. 

(a) Supercritical pressures 

(b) Subcritical pressures 
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それぞれ Tν は粘性応力テンソル, Tσ は表面張力テンソルで

ある. 気液の区別には識別関数 Hs の独立変数として導入し, 
その移流方程式を計算する. 識別関数 Hs が表す状態は下記

である.  

 
ここで Φ は界面を基準とするレベルセット距離関数である. 
識別関数を用いると, 密度など混相の熱物性値は次のよう

に計算される.  

 
ここで局所熱・物質平衡を仮定すると, 各化学種保存式を

加えた支配方程式は基礎量(P, T, u, v, Yi)として下記のよう

に表される.  

 
m は相変化量である. 相変化を伴う二相流では識別関数 Hs
は気相, 液相それぞれに対して次の二つの移流方程式を満

たす.  

 
上記の方程式の解法には姫野らを中心に開発された CIP-
LSM 法を採用した . 流体解析に CIP-CUP (CIP-Combined 
Unified Procedure) 法を用いて密度差のある不連続性を鈍ら

せずに移流させることが可能である. また, 界面捕獲法には

距離関数Φを用いて界面の形状を解析的に再現する Level-
set 法と, MARS (Multi-interface Advection and Reconstruction 
Solver)法を相互に補間する手法を用いて, 識別関数 Hs の移

流を計算する.  
本計算では液相の密度・定圧比熱は圧力・温度による密

度変化が無いとし, 熱伝導率・粘性係数も一定値を与えた. 
一方, 気相の熱物性は多成分理想気体の状態方程式を用い

た.  
CIP-LSM に組み込む単一流体の相変化計算法は梅村ら

[11]によって提案されている. この手法により, 空間を離散

的に扱う流体解析であっても相変化による急激な湧き出し

を強制的に安定化させる必要がなく, ロバストに計算が可

能となった. 本研究ではさらに, 界面前後での物質拡散も考

慮し, 多成分相変化まで拡張した. そのために, 気液界面前

後で次の不連続条件をエネルギ及び質量保存式で満たすよ

うに相変化量 m が計算される.  

 
界面での熱物性は常に飽和温度であると仮定して計算した. 
飽和温度は雰囲気圧と気相側の濃度から決まる分圧を用い

て, Antoine の式から計算した. 気液界面前後において, 気相

側は多成分を許すが, 液相は溶け込みを無視し純粋な酸素

であると仮定した. 
化学反応計算は流体計算と分離し, 時間方向に交互に解

き進める時間分離解法を採用した. このとき, 体積と内部エ

ネルギーが一定と仮定した反応方程式を用いた. 同軸火炎

の数値解析では拡散火炎が主であり, 計算コストを低減す

るため, Flamelet モデルを用いられることが多い. しかし, 噴

(13) 

(14) 

(11) 

(12) 

(6) 

(7) 

(8) 

(9) 

(10) 

(5) 

(4) 

(1) 

(2) 

(3) 

Fig. 2: Flow configuration and boundary conditions of LOX/GH2 coaxial combustion. 

(a) Overview (b) Near injector exit 
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射器近傍では LOX の微粒化や相変化を伴うため, LOX ポス

ト直後から拡散火炎が形成される保障はなく, 予混合火炎

の混在する可能性がある. そこで, 化学反応機構には高圧条

件においても検証された 8 化学種 29 素反応の詳細反応機構

[15]を縮退せずに採用した. 反応方程式の時間積分には強力

かつ高速で時間刻みを大きくとれる陰解法 VODE 法[16]を
用いた.  
 
３．解析条件 

計算領域と格子の概要を Fig. 2 に示す. 本稿では Fig. 2b
に示す寸法の同軸噴射器を使用し, 特定のエンジンの噴射

器を想定していない. 噴射条件は Table 1 に示した. 燃焼圧

は H-IIA ロケット LE-5B エンジンと同程度の 4.0MPa であ

り, 酸素の臨界圧以下である. 二次元計算であるため, 相対

的に LOX 流量が大きくなり, 混合比が一般的なエンジンよ

りも大きい. 境界条件は Fig. 2 に示す通りである. 計算初期

においては着火を誘導するため, LOX ポストの壁面を 2000 
K 一定とし, 着火後は断熱壁とした. 非燃焼解析では計算開

始時から LOX ポストは断熱壁とした. また, 計算開始時の

計算領域は高温の水素ガスが充満している状態とした.  
計算格子は X-Y 軸方向にそれぞれ 501 点×341 点の構造

格子を用いた. 噴射器近傍の格子は等間隔格子であり, 格子

幅は X 方向に 0.1 mm, Y 方向に 0.05mm である. 計算格子

は噴射器下流 X=40 mm まで密な格子を使用しており, それ

よりも下流はバッファ領域として伸長した. 
 
４．解析結果 

Fig. 3 は噴射開始直後から着火に至るまで時系列に並べ

た温度分布である. 図中の黒色領域は距離関数が正値, つ
まり液体領域を可視化したものである. 高速の GH2が先行

して噴射され, LOX コアの成長が始まる. Fig. 3a, 3b に示す

ように, 着火に至る火種は LOX コア先端の上下に形成さ

れる巻き込み渦で反応が始まることで生じた. 着火後は火

炎が伝播し, 上流へは LOX ポストまで達する.  
Fig. 4 は火炎が定常に達したと判断した時刻での温度, 流れ

方向速度, 質量分率の瞬時分布である. LOX 噴孔高さ 4 mm
の 2 倍程度下流付近から LOX コアの分裂が顕著となる. 
LOX コア表面は LOX ポスト直後では安定しており, GH2

との速度せん断による不安定化は顕在化しなかった. 一方, 
GH2 ジェットがその終端付近で不安定化し, 蛇行し始める

ことで, LOX コア表面の不安定性が増大している様子が見

られた. これが LOX コアの微粒化に大きく寄与すると考え

られる. GH2 ジェットは火炎に阻まれることで, LOX コア

から離れる方向に流れる. OH, O2 分布からわかるように, 
火炎面は LOX コア表面に非常に近いところに存在してお

り, 蒸発した GO2は即座に燃焼していると言える. Fig. 5 は

LOX ポスト近傍の温度分布に流線を表示した図である . 

LOX ポスト付近には再循環領域が形成されており, 過去研

究に報告されている通り, 保炎メカニズムに寄与している

と思われる. 
以上より, 従来の Lagrangian 追跡法をベースとする燃焼

解析法では再現できなかった着火, LOX コア不安定・分裂

過程, 保炎機構について考察できることがわかり, 本研究の

Table 1: Injection conditions. 

Fig. 3: Time-history contours of temperature 
during ignition and flame propagation. 
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アプローチは亜臨界圧下の LOX/GH2 同軸燃焼の新たな解

析手法として期待できることがわかった. 

 
５．おわりに 

亜臨界圧下の LOX/GH2 同軸燃焼を対象に, 気液界面不

連続性をロバストに計算する CIP-LSM 法を用いて微粒化/
相変化を, 化学反応方程式を解くことで化学反応を考慮し

た数値解析手法の可能性を検討した. 2 次元 LOX/GH2 同軸

燃焼を計算したところ, 従来の Lagrangian 追跡法をベース

とする燃焼解析法では再現できなかった着火, LOX コア不

安定・分裂過程, 保炎機構について考察できることがわか

った.  
LOX コア不安定は LOX ポスト直後の速度せん断よりも

GH2 ジェット自身の不安定化が大きく寄与していると考え

られる. LOX コアの不安定性は分裂を誘導する. 火炎面は

LOX コア表面近傍に存在し, 蒸発した GO2 は即座に燃焼

していると思われる. 保炎については LOX ポスト下流の

再循環領域が重要な役割を担っていると考察された.  
 
 
記号  
t = time [s] 
X, Y = streamwise and transverse coordinates of 
computational domain [m] 
T = temperature [K] 
P = pressure [MPa] 
ρ =  density [kg/m3] 
e = internal energy [J/kg] 
h = enthalpy [J/kg] 
Hs = Heaviside function [-] 
q = heat flux [W/m2] 
J = mass flux [kg/m2] 
ω =    reaction rate [kg/s] 
m =    amount of phase change [kg/m2/s] 
u = velocity [m/s] 
Π = stress tensor [N/m2] 
Φ = Level-set function [m] 
D = diameter of droplets [m] 
Subscripts 
g = gas phase 
l = liquid phase 
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自由飛行試験によるバドミントン用シャトルコックの 
非定常空力特性の解明 
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Experimental Study on Unsteady Aerodynamic Characteristics of Badminton 
Shuttlecocks by Means of Free-Flight Tests 

 
by 
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Chiba University, Faculty of Education 

 
ABSTRACT 

According to many badminton players, there are differences in impact feeling and flight trajectory between feather and synthetic 
shuttlecocks. Stiffness of the structural materials must affect impact feeling. Difference in flight trajectory is thought to be causally related 
to Reynolds number dependency of the aerodynamic drag and the unsteady forces due to added mass. In the present study, using vertical 
wind tunnel, number of revolution and dynamic drag acting on shuttlecocks in steady flight were measured for a range of Reynolds number 
11,000<Re<15,000 at the angle of attack 0°. And unsteady drag and number of revolutions during accelerated motion were also measured 
by means of free-flight tests for a range of Reynolds number 10,000<Re<16,000. From the results of steady and unsteady aerodynamic 
force measurements, added mass around the shuttlecocks were estimated. 
 
 
 
主な記号 

CA : 定常軸力係数（CA = FA /(qS) ） 
CA’ : 非定常軸力係数（CA’ = FA’ /(qS) ） 
Re : レイノルズ数（Re = U∞L/ν） 
Sr : 回転速度比（Sr = ω L /U∞） 
a : 加速度, m/s2 
L : 代表長, m 
FA : 定常軸力, N 
FA’ : 非定常軸力, N 
m : シャトルコック質量, kg 
m’ : 付加質量, kg 
N  : 回転数, rpm 
U∞ : 一様流流速, m/s 
q : 動圧, Pa 
S : 基準面積, m2 
ω : 角速度, rad/s 

 
１．はじめに 
 バドミントン競技で使用するシャトルコックには鵞鳥の

羽を使用した水鳥球と，ナイロン製の樹脂球が存在する．

樹脂球は安価で耐久性もあるが，競技者からは「打球時の

感覚が違う」，「飛びが違う」との指摘があり，中学生の

練習用に使用される程度である．「飛びの違い」すなわち

「飛行経路の違い」は流体力学的に，シャトルコックに作

用する抵抗の Re 数依存性と飛行時の加速度運動による非

定常空気力の違いに起因するものと考えられる．抵抗の Re
数依存性については，高 Re 数域で樹脂球の構造的変形が

抵抗を低下させることを榊原 1)，綿貫 2)，Cooke3)及び

Alam4)らが風洞試験により明らかにしている．しかし，こ

れらの風洞試験はシャトルコックを静止した状態（非回

転）で実施された静的試験であり，回転に伴う遠心力によ

る羽根の変形等が再現されておらず，実際の飛行時の特性

とは異なる可能性がある．筆者らは，シャトルコックを回

転させた状態で抵抗を測定する動的試験を垂直風洞で実施

し，回転する水鳥球では Re 数 11,000 ~ 12,000 の領域で抵

抗係数が急激に変化することを明らかにした 5)．一方，非

定常空気力が飛行経路に与える影響としては，シャトルコ

ックの質量が約 5 g（外形による体積で算出した密度は約

0.04 g/cm3）であることから，加速度運動時の付加質量によ

る非定常空気力の作用が考えられる．しかし，付加質量は

ポテンシャル理論により球や楕円体等の単純な形状の物体

が並進及び回転運動する場合しか求められていない．シャ

トルコックのような複雑な形状をした物体が，粘性流体中

を回転を伴う加速度運動する時の付加質量を理論的に求め

ることは非常に難しく，非定常空気力が飛行経路に与える

影響の解明を困難なものにしている． 
 本報告では，垂直風洞により非回転状態での静的風洞試

験を水鳥及び樹脂球に対して実施し，広範囲な Re 数域に

おけるスロットの存在による軸力増大効果と静的軸力特性

の Re 数依存性を明らかにした．また，これまでに実施し

てきた垂直風洞による回転を伴う動的試験を樹脂球におい

ても実施し，樹脂球における定常飛行時の動的空力特性も

明らかにした．それに加え，自由飛行試験装置を製作し，

高速度カメラで撮影したシャトルコックの飛行経路を画像

解析することにより算出した変位，速度，加速度及び回転

数から非定常飛行時の空力特性を導いた．動的試験及び自

由飛行試験で得られた結果から，シャトルコック飛行時に

おける付加質量の Re 数依存性を推算した． 
 
２．実験の概要 
 本報告の実験では実物のシャトルコックを使用し，垂直

風洞による静的及び動的試験，自作したシャトルコックの

打出し装置による自由飛行試験を実施した．以下に実験で

使用したシャトルコック模型及び各実験の概要を述べる． 
2.1 実験用シャトルコック模型 
全ての実験には YONEX 社製の水鳥球（Feather）及び樹

脂球（Synthetic）の実物を使用した．図 1 にシャトルコッ

クの構造及び各部の代表寸法を示す．水鳥球は 16 枚の羽根

が交互に重なるようにコルク製 Nose 部に植え込まれてお

り，羽根骨部の 2 箇所が糸で固定されている．羽根を交互

に重なるように植え込むことにより，ローリングモーメン

トが発生し，シャトルコックは飛行方向に向かって反時計

回りに回転することになる．また，樹脂球では，羽根補強

部に設けられた小翼（Roll fin）と羽根メッシュ部のピッチ
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を非対称にすることにより，ローリングモーメントを発生

させ，シャトルコック飛行時に反時計回りに回転するよう

に製作されている． 
なお，シャトルコックの羽根基部にあるスロット（以下

Slot と呼ぶ）が空力特性に与える影響を検証するために，

それぞれの模型に対して，Slot#1 及び Slot #2 をテープで塞

いだもの（Filled 形態）と塞がない通常形態（Normal 形

態）について静的及び動的試験を実施した． 
 

  
                (1-A) 水鳥球                              (1-B) 樹脂球 

図 1 風洞試験用模型 
 
2.2 静的試験 
 これまでに筆者らが実施してきた静的試験 6)では，水平

風洞を使用し，スティング先端にシャトルコック模型を取

付け，後端に接続した 6 軸力覚センサーにより 6 分力を計

測してきた．しかし，この方法では模型の自重により，計

測すべき空気力やモーメントより大きな風袋がセンサーに

作用することになるため，容量の大きな力覚センサーで模

型を支持する必要があり，低速度域での微小な空気力を精

度良く計測するには限界があった．そこで本報告では，図

2 に示すように，垂直風洞内でシャトルコック模型をステ

ィングによりロードセルから吊下げて支持することにより，

容量の小さなロードセル（共和電業：LTS-50GA，最大計

測荷重：500 mN）を使用した微小空気力の計測が可能なシ

ステムを構成した．本計測システムにより，Re 数 5,000 程

度（流速では約 3 m/s）の低 Re 数領域においても精度良く

軸力を計測することが可能になった．しかし本計測システ

ムでは，原理的に迎角 0°における軸力計測に制約される． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
図 2 静的試験によるシャトルコックに作用する軸力の計測 
 
2.3 動的試験 
 動的風洞試験では，質量を変化させたシャトルコック模

型を製作し，垂直風洞内で飛行させ定常飛行時の軸力及び

回転数を取得した．模型質量はノーズ部のコルクをくり貫

き，その空間に入れる錘の量により変化させた．その模型

を図 3 に示すように風洞内で重力 mg と軸力 FAがつり合い，

回転しながら定位置を維持できるように風速を調整し，そ

の時の重力を軸力として定常状態における軸力係数 CAを算

出した．また，回転するシャトルコックを高速度カメラで

撮影し，画像解析により各風速における定常飛行時の回転

数 N も算出した． 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
図 3 動的試験によるシャトルコックに作用する軸力の計測 
 
2.4 自由飛行試験 
 射出装置から鉛直上方に打出されたシャトルコックは，

図 4 のように重力と軸力を受けて減速する．その飛行状態

を高速度カメラで撮影し，画像解析することにより飛行速

度 v ，加速度 a 及び回転数 N を算出した．また，シャトル

コックの質量をm とした運動方程式は鉛直上向きを正とす

ると式(1)で与えられる．なお，加速度 a は正負を含むもの

とする． 
 

'AFmgma −−=    (1) 
 
式中の FA’は付加質量の影響を含む非定常な軸力であり，

画像解析から得られた加速度 a より求めることができる．

その値から非定常な軸力係数 CA’は式(2)で与えられること

になる．ここで，q は飛行速度 v における動圧，S は基準面

積である． 
 

( ) ( ) ( )qSgamqSFC AA +−== ''   (2) 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

図 4 自由飛行時にシャトルコックに作用する力 
 
３．結果および考察 
3.1 静的試験 
3.1.1 軸力係数の Re 数依存性 
 図 5 は，迎角 0°における水鳥球及び樹脂球の軸力係数の

Re 数依存性である．水鳥球及び樹脂球ともに，Normal 形

態（通常形態）の軸力係数は Re 数約 5,000 ~ 14,000 の範囲

でほぼ一定であり，Re 数の変化に対し急激に変化すること

は無く，動圧に比例した軸力が作用しているのがわかる．

その値は水鳥球で 3.3，樹脂球では 3.7 であり，非常に大き

な軸力が作用していることがわかる．しかし，Re 数約

14,000 を過ぎた辺りから軸力係数は緩やかに上昇するよう

になり，軸力と動圧の比例関係は崩れることになる． 
 一方，Slot を塞いだ Filled 形態では，両シャトルコック

とも軸力係数は低下し，水鳥球，樹脂球共に約 2.4 と通常

形態の 6 ~ 7 割程度に減少している．この現象は榊原 1)や綿
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貫 2)の実験でも報告されており，その結果と良く一致して

いる．筆者らの実施した Re 数 40,000，迎角 0°における静

的試験 6)においても，Filled 形態で軸力係数が低下すること

を確認しており，今回の実験のような低 Re 数領域におい

ても，Slot を塞ぐことにより軸力は Normal 形態より低下す

ることから，大きな軸力の発生メカニズムである流れ場の

構造は Re 数に対して大きく変化することは無いことを示

している． 
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(5-A) 水鳥球 
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(5-B) 樹脂球 
図 5 軸力係数の Re 数依存性 

 
3.1.2 Slot 閉鎖による軸力減少のメカニズム 
 この軸力の減少を，榊原 1)は羽根骨部や固定用糸からの

渦発生によるものと推測しているが，その検証はなされて

いない．直感的には「スロットを塞ぐと主流に対する投影

面積が増大するとともに，塞いだ部分の圧力上昇により軸

力は増大するのでは？」と考えられるが，事実はその逆で

ある．スロット部分を塞ぐとなぜ軸力は減少するのか？

（もしくは，スロットのある Normal 形態の方が，なぜ軸

力は増大するのか？）．この軸力発生のメカニズムは，シ

ャトルコック内・外の可視化画像，シャトル内部正中面で

の静圧力分布測定から説明することができる．なお，本項

の詳細については，引用元である文献 5 を参照されたい． 
 図 6 は，正中面における流れ場をスモークワイヤ法で可

視化したものである．図(6-A)の Normal 形態では Nose 部近

傍を過ぎた流れは剥離することなく，Slot #1 及び#2 から吸

い込まれるように内部へ流れ込んでいるのがわかる．また，

それよりも Nose 部上方を過ぎた流れは，Slot #3 から羽根

内側へいくものと，外側に沿って流れるものとに分かれて

おり，その羽根内外の圧力差により，シャトルを回転させ

る反時計回りのローリングモーメントを生み出している．

一方，図（6-B）の Filled 形態では，Nose 部を過ぎる流れ

は肩部で剥離を起こし，分離流線は Slot #3 前部（スロット

を塞ぐテープ後端近傍）で再付着しており，テープ部上方

に剥離泡を形成しているのがわかる．すなわち，スロット

を塞いでも，その部分の圧力は著しく上昇することは無く，

通常形態以上の軸力増加には結び付かないのである． 
 

   
                  (6-A) Normal                 (6-B) Filled slot #1, #2 

図 6 シャトルコック周りの流れ場 
 
 シャトル内部の流れ場の構造を検証するために，正中面

で切断した半裁模型（正中面は透明アクリルシートにより

遮蔽）による可視化結果を図 7 に示す．シャトル内部の流

れ場は 3 次元旋回流（シャトル後方から見て時計回り）と

なるため，このような半裁模型では実際の流れ場を忠実に

再現することはできないが，Slot #3 より前方の流れ場では

基本的な構造に大きな差異は無いと考えられる． 
 図(7-A)の通常形態では，Slot #1 からの流れは中心軸方向

へ引き込まれるようになり，スロット前端からの分離流線

により，Nose 部背後に三角錐状の死水域が形成されている

のがわかる．Slot#2 からの流れは羽根方向と中心軸方向へ

向かうものに分かれるが，大きく方向を変化させることは

無く，下流へと流れ去っている．また，Slot #3 からの流れ

は，Slot #2 からの流れと合流するものと，羽根方向へ流れ

るものとに分かれ，羽根面に沿った旋回流を形成する． 
 図(7-B)の Filled 形態でも，Slot #3 からシャトルコック内

部へ入り込む流れは存在するが，その流れは非常に弱く，

中心部へ向かうことなく羽根方向へ沿うようになる．これ

は，後述するシャトルの内部圧力に起因するもので，スロ

ットを塞ぐと羽根内外の圧力差が小さくなるからであり，

その結果シャトル内部の流れは全域に亘って緩慢となり，

淀んでいる． 
 

   
                 (7-A) Normal                    (7-B) Filled slot #1, #2 

図 7 シャトルコック内部正中面の流れ場 
 
 図 8 は正中面に 47 個の圧力孔を設けた半裁模型により，

シャトル内部の静圧分布を測定したものである．Nose 部後

方にある 2 本の白い縦線は羽固定用糸の位置を示している． 
 図(8-A)の通常形態で特徴的なのは，Nose 部背後に低圧

領域が形成されることと中心軸上の圧力上昇領域の存在で

ある．これらは，Nose 部背後に形成される三角錐形状の死

水域の底面と頂点に対応している．slot #1 前端から剥離し

た流れは加速され内部へと流れ込み，Nose 部背後に低圧領

域を形成するとともに，中心軸上に集中するため圧力は上

昇し，このような静圧分布が形成されるものと考えられる．

Flow Flow 

剥離泡の形成 

Flow Flow 

死水域の形成
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スロットによる Nose 部背後の低圧領域の存在こそが，大

きな軸力発生の主因と考えるのが妥当である． 
 一方，Slot を塞いだ図(8-B)では，通常形態で現れた Nose
部背後の低圧領域と，その後方に現れる高圧領域は消失し，

内部全域に亘り大きな変化の無い，平坦な圧力分布となる．

また，その圧力値も通常形態よりは高くなるため，その結

果，Slot を塞ぐと通常形態よりも軸力は小さくなる． 
 

   
                  (8-A) Normal                     (8-B) Filled slot #1, #2 

図 8 シャトルコック正中面での圧力分布 
 
3.2 動的試験 
3.2.1 回転数の Re 数依存性 
 図 9 は，垂直風洞内でシャトルコックを飛行させ測定し

た，水鳥球及び樹脂球における定常状態での回転数の Re
数依存性である． 
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(9-A) 水鳥球 
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(9-B) 樹脂球 
図 9 回転数の Re 数依存性 

 図(9-A)の水鳥球の場合，Re 数の増加に対し回転数も増

加するが，その関係は必ずしも一次関数的ではないことが

わかる．また，Slot を塞いだシャトルコックの方が通常形

態よりも回転数は約 100 rpm 増加している．ローリングモ

ーメントの測定 5)では，Slot を塞ぐとローリングモーメン

ト係数は低下しており，動的試験の回転数の大小関係とは

矛盾することになる．シャトルコックが回転することによ

り，Nose 部で形成された旋回流が Sot #3 後方の羽根先端に

到達するときに静的試験では再現できない何らかの動的効

果が作用し，ローリングモーメントを増大させていると考

えられるが，現時点ではそのメカニズムは未解明である． 
 図(9-B)に示す樹脂球における回転数の Re 数依存性も，

水鳥球と同様な特性を示している．その回転数は通常形態

で水鳥球の約 8 割程度の回転数しかなく，飛行中は水鳥球

よりもかなり遅い回転状態となっている．また，Slot を塞

いだ場合，水鳥球とは異なり，回転数は著しく低下するこ

とになり，通常形態の半分以下となる．静的試験による，

Slot を塞ぐことによりローリングモーメントが低下するこ

とからも予想できる結果であるが，なぜ水鳥球のような逆

転現象が生じないかは疑問の残るところである．水鳥球の

羽根と樹脂球のメッシュ状羽根の構造的な違いが，動的効

果に及ぼす影響については，今後の研究課題である． 
 
3.2.2 軸力係数の Re 数依存性 
 図 10 に軸力係数の Re 数依存性を示す．水鳥球の通常形

態の静的試験において，Re 数 14,000 以下で軸力係数は Re
数に依存せず約 3.3 で一定であった．しかし，図(10-A)の動

的試験で得られた軸力係数は Re 数により変化し 3.7 ~ 5.0
で推移しており，シャトルコック回転の影響により軸力係

数は著しく増大している．また，静的試験で観察された

Slot を塞ぐことによる軸力の大幅な低下は動的試験では現

れず，軸力の低下は Re 数全域にわたり極微小である．前

述したように Slot を塞ぐと通常形態よりも回転数は増加す

ることになり，ローリングモーメントが増加していること

を意味している．ローリングモーメントの増加は機体軸方

向の運動量の損失を増大させ，軸力を増加させる．このよ

うに，Slot を塞いだ水鳥球ではウィンドミル効果が強まる

ことにより軸力は増大し，通常形態との差が無くなると考

えられる，また，水鳥球の両形態の軸力係数は Re 数

11,000 ~ 12,000 範囲で約 3.7 から 4.8 へと急激に変化してお

り，静的試験とは異なる Re 数依存性を示している．軸力

係数がこのような Re 数依存性を示す原因としては，シャ

トルコックの回転による Nose 部近傍の流れ場が変化して

いることが考えられる． 
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(10-A) 水鳥球 

低圧領域の形成 

圧力上昇領域 

This document is provided by JAXA.



第34回航空宇宙数値シミュレーション技術シンポジウム論文集 205

0

1

2

3

4

5

6

1 1.1 1.2 1.3 1.4 1.5 1.6

Normal
Filled slot #1, #2

A
xi

al
 fo

rc
e 

co
ef

fic
ie

nt
, C

A

Reynolds number, Re x 10-4
 

(10-B) 樹脂球 
図 10 軸力係数の Re 数依存性 

 
 図(10-B)の樹脂球においては，静的試験と同様に Slot を
塞ぐことにより，軸力係数は大幅に低下している．Roll fin
が機能しなくなることで回転数が低下し，ウィンドミル効

果が弱まるためと考えられる．また，通常形態の Re 数依

存性は水鳥球と同様な特性を示しており，軸力係数は Re
数 11,000 ~ 12,000 の範囲で急激に変化している．しかし，

Slot を塞いだ形態では，軸力整数が急激に変化することは

無く，フラットな変化を示しており，水鳥球の特性とはか

なり異なることがわかる． 
 水鳥球の両形態及び樹脂球の通常形態で軸力係数が急激

に変化する Re 数領域が存在することが確認された．この

ような特性は静的試験（非回転）では見られなかったもの

である．軸力係数がこのような Re 数依存性を示す原因と

しては，シャトルコックの回転により Nose 部近傍の流れ

場が遠心力不安定により乱流に遷移し，その構造が大きく

変化するため，急激に変化すると考えられる． 
 
3.3 自由飛行試験 
3.3.1 回転速度比の Re 数依存性 
 図 11 は，垂直風洞による動的試験及び自由飛行試験から

得られた回転数と一様流の流速（飛行速度）より求めた回

転速度比 Sr の Re 数依存性を示したものである．回転速度

比とは回転による周速度と一様流の流速との比であり，回

転状態を示す無次元数である． 
 図(11-A)に示す水鳥球の自由飛行試験から得られた低 Re
数域における回転速度比は，Re 数の増加に対し直線的に増

加しており，回転数は飛行速度の自乗に比例していること

がわかる．しかし，動的試験においては Re 数と速度比の

関係は必ずしも線形では無く，Re 数が約 13,000 までは Re
数の増加に伴い速度比は緩やかに上昇するが，それ以上の

Re 数では約 0.12 でほぼ横ばいに推移しており，回転数は

Re 数に比例することを示している．今回の自由飛行試験で

は，高速度カメラ解像度の制約から動的試験と同じ Re 数

域で実験データを得ることができなかったが，自由飛行試

験の延長線上近傍に動的試験による実験結果が存在してお

り，Re 数 7,000 ~ 15,000 の範囲における速度比の Re 数依存

性を明確に示していると思われる． 
 図(11-B)の樹脂球においても，自由飛行試験で得られた

回転速度比は計測範囲内で Re 数に対して線形関係にある

が，自由飛行試験で得られた結果の延長線と動的試験の間

には微妙な「ずれ」が存在しているのが確認できる．この

「ずれ」が計測誤差によるものか，樹脂球特有な流体力学

的な現象によるものなのかは，現時点では特定することは

できない．今後の課題としたい． 
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(11-A) 水鳥球 
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(11-B) 樹脂球 
図 11 回転速度比の Re 数依存性 

 
3.3.2 軸力係数の Re 数依存性 
 図 12 に水鳥球及び樹脂球における軸力係数の Re 数依存

性を示す．図中の CA’は自由飛行試験で得られた加速度を

基に式(2)で算出された非定常軸力であり，CA は垂直風洞に

よる動的試験で得られた定常軸力係数を示している．また，

実線はそれぞれの近似曲線である． 
 水鳥球の動的試験で得られた軸力係数は Re 数により変

化し 3.7~5.0 で推移しているが，Re 数 10,500~13,000 の範囲

で約 3.7 から 4.8 へと急激に変化し，ほぼ一定値となってい

る．一方，自由飛行試験による非定常軸力係数は，動的試

験による定常状態と定性的には同様な Re 数依存性を示し

ているが，測定した Re 数範囲で動的試験よりも小さい値

となっている．本来，非定常軸力を考えるにはシャトルコ

ック周りの空気の運動も考慮し，付加質量 m'を運動方程式

に含めて式(3)のように定式化しなければならない． 
 

( ) AFmgamm −−=′+     (3) 
 
式中の FA は動的試験で得られた定常軸力である．式(2)と
(3)から非定常軸力は式(4)で求められる．今回の実験ではシ

ャトルコックを打上げているため，加速度は負であり，非

定常軸力は付加質量の慣性力分だけ小さい値となる．その

ため，非定常軸力係数は定常軸力係数よりも小さくなる． 
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amFF AA ′+='    (4) 
 
 図(12-B)の樹脂球においても，定常軸力係数と非定常軸

力係数の Re 数依存性は定性的に一致しており，定量的に

は非定常軸力係数の方が定常軸力係数よりも小さい値とな

っている．これは水鳥球と同様，加速運動時は付加質量の

慣性力分だけ非定常軸力は小さくなるからである． 
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(12-A) 水鳥球 
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(12-B) 樹脂球 
図 12 回転速度比の Re 数依存性 

 
3.4 付加質量の推算 
 式(4)を空力係数で書き直し，付加質量を求めると式(5)と
なる． 
 

( )'
' AA

A

CC
qSCmg

mqSm −
+

=′   (5) 

 
式(5)より，定常及び非定常軸力係数の測定結果から，付加

質量を推算することができる．各軸力係数を図 12 の近似曲

線で評価し，付加質量を求めた結果を図 13 に示す．推算さ

れた付加質量は，水鳥球で 0.4 ~ 0.6 g，樹脂球で 0.3 ~ 0.4 g
程度であり，水鳥球，樹脂球で有意な差は無かった．付加

質量を 0.4 g とすると，シャトルコック質量の約 8％であり，

外形に対する体積比に換算すると約 3 ~ 4 となる．よく知

られている球のポテンシャル計算による体積比 0.5 と比較

すると，かなり大きな値となっている．複雑な形状，粘性，

加速度及び回転等，球のポテンシャル計算とは条件が異な

るためと考えられるが，更なる検証が必要である． 
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図 13 付加質量の Re 数依存性 
４．おわりに 
 バドミントン用シャトルコック水鳥球及び樹脂球に対し，

垂直風洞による静的及び動的試験，射出装置による自由飛

行試験を実施し空力特性の Re 数依存性を取得した．本研

究の遂行により得られた主な知見を以下に示す． 
 
1. シャトルコックを固定した静的試験では，Re 数 5,000

程度の微速領域においても Slot を塞ぐことにより，ど

の球種でも軸力は低下することが確認された． 
2. 水鳥球の動的試験では，静的試験のように Slot を塞ぐ

ことにより軸力が低下することは無かった．水鳥球で

は Slot を塞ぐことにより回転数が上昇するため，ウィ

ンドミル効果が強まるためと考えられるが，その詳細

については今後の課題である． 
3. 樹脂球の normal 形態における動的試験では，水鳥球と

同様に Re 数 11,000 ~ 12,000 の範囲で軸力係数が急激に

変化することが確認された．これは静的試験では現れ

ない特性であり，シャトルコックの回転により軸力係

数の Re 数依存性は大きく異なることがわかった． 
4. 自由飛行試験から得られた低 Re 数域では，回転速度比

と Re 数は線形関係にあり，回転数は飛行速度の自乗に

比例することが確認された． 
5. シャトルコックの打上げ試験では，鉛直下向きに加速

度が作用するため，非定常軸力は定常軸力より付加質

量に作用する慣性力分だけ小さい値となる． 
6. 定常及び非定常軸力の計測結果から付加質量を推算し

たところ，水鳥球及び樹脂球ともに約 0.4 g 程度であり，

シャトルコック外形に対する体積比では約 3 ~ 4 となる． 
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温度による粘度変化を補正した油膜干渉法 
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Oil-film interferometry using correction for  
variation of oil-viscosity with temperature 

by 
Mitsuru Kurita, Hidetoshi Iijima (JAXA) 

 
Abstract 

This paper describes a method to improve accuracy of quantitative local skin friction measurement by oil-film interferometry in 
a wind tunnel testing. The proposed method has a correction for variation of oil-viscosity with temperature. In order to validate 
the proposed method, the method is applied to a flat plate test model in a low speed wind tunnel and is compared to other 
conventional local skin friction measurement methods. As the result, the proposed method successfully improves accuracy of the 
oil-film interferometry for the local skin friction measurement. 
 
１．はじめに 

 空気抵抗を低減させ、燃費の良い航空機を開発する技

術の獲得は、我が国の航空機開発における国際競争力確

保において重要である。原油価格が高騰し環境への意識

が高まる中、空気抵抗低減技術は益々重要な意味を持つ。 
これからの航空機の機体設計は、従来のトータルの空

気抵抗での評価ではなく、各抵抗成分 (Profile Drag, 
Induced Drag, Wave Drag) の発生をコントロールする周

到な設計技術が必須になると考えられる。旅客機は、全

抵抗の内、表面摩擦抵抗の占める割合が最も高い1)。そ

のため、最も低減を効率良く下げる方法のひとつは表面

摩擦抵抗を低減させることである。 
表面摩擦抵抗を低減させるためには、まずは表面摩擦

抵抗を調べるための計測技術が必要である。しかし、表

面摩擦抵抗は風洞計測の中で最も難しい計測項目のひ

とつであり、世界的に見ても計測技術が成熟していると

は言えない。 
本研究は、風洞模型の表面摩擦抵抗を定量的に計測す

る手法の開発を目的としている。ここでは、オイルフロ

ー法を基礎技術とした油膜干渉法を使用する2-6)。油膜干

渉法は、複雑な装置を必要とせず、カメラ撮影及び照明

が可能な範囲であれば模型の任意の位置に適用できる

ため広く使用されている表面摩擦抵抗計測手法のひと

つである。しかし、オイルの温度による粘度変化により

大きな計測誤差が生じるという課題がある2)。 そこで、

本研究は、油膜干渉法のオイル膜厚が非常に薄いことか

ら、オイル温度がオイル塗布面の模型表面温度と等しい

と仮定した上で、オイル塗布面の模型表面温度を非接触

のIR温度計で計測することにより、オイルの温度による

粘度変化の影響を補正する手法を提案する。本手法の検

証のため、平板模型による風洞試験を実施する。そこで

は、本研究で提案する温度補正を加えた油膜干渉法によ

る局所表面摩擦抵抗計測データを他の手法による局所

表面摩擦抵抗計測データと比較することにより、本研究

の手法の妥当性を確認する。 
 
２．温度による粘度変化を補正した油膜干渉法 

２－１ 油膜干渉法 

模型表面に塗布されたオイルは表面摩擦力によって

流され、オイルの厚みは時間とともに減少していく。油

膜干渉法はこの原理を利用して表面摩擦抵抗係数Cfを

次式から算出する2)。 

𝐶𝐶𝑓𝑓 = τ
𝑞𝑞∞

= (2𝑛𝑛0/𝜆𝜆)𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐(𝜃𝜃𝑟𝑟)(∆𝑐𝑐𝑛𝑛𝑛𝑛−∆𝑐𝑐𝑛𝑛)

∫ (𝑞𝑞∞/µ)𝑡𝑡𝑛𝑛𝑛𝑛
𝑡𝑡𝑛𝑛

𝑑𝑑𝑑𝑑
       (1) 

ここで、τ は表面摩擦力、n0 はオイル屈折率、θr はオ

イル屈折角、λ は光源の波長、Δs は干渉縞の間隔、q∞ は

主流動圧、μ はオイルの粘性係数であり温度に依存する。

添え字n, n+1 は、計測の順番を示しており、計測時刻t 
とΔs が対応する。 

２－２ 干渉縞の間隔 

干渉縞の間隔は通風中に計測した画像データから求

める。 
まず、画像の干渉縞部分の輝度データを抽出する。こ

の際、ノイズ低減のために一定ピクセル幅の輝度データ

を抽出し平均化する。 
次に、画像から抽出した干渉縞の波形データの極大位

置及び極小位置から干渉縞の間隔を求める。ここでは波

形データを部分的に切り出したうえで、2次曲線によっ

て近似することで極大及び極小のピクセル位置を算出

する。 
２－３ 温度を考慮したオイルの粘性係数 

各温度におけるシリコーンオイルの動粘度は信越化

学工業社のカタログに示されている次式から求める7)。

νTはT ℃、ν25は25℃（298.15K）における動粘度である。

なお、オイル密度は0℃と50℃のオイルの比重から線形

内装により求め、また、オイル屈折率はn0 = 1.402の一
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定とする7)。 

𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙10ν𝑇𝑇 = 763.1
273.15+𝑇𝑇

− 2.559 + 𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙10ν25      (2) 

 
３．実験装置 

３－１ 風洞 

風洞はJAXAの研究用の低速風洞を使用した。吹き出

し口は304 mm×304 mmである。 
３－２ 模型 

模型はピトーレイク計測やプレストン管計測等、油膜

干渉法以外にも比較のための局所摩擦抵抗計測手法が

存在する平板模型を使用する。模型は第1図に示す幅304 
mm×長さ約800 mm×厚み10 mmの平板である。材質はア

ルミ合金であり、先端断面は半円形になっている。境界

層の乱流遷移を促進させるため、平板模型の前縁部にカ

ーボランダムによるラフネスを設置している。平板模型

は風洞の左右の黒色の側壁により水平に支えられてお

り、模型の上下は解放されている。風速は41.5 m/s とし

た。 
模型には試験面として50 mm × 50 mm のアルミ合金

のプレートが埋め込んである（ここでは試験プレートと

呼ぶ）。試験プレートの裏側（模型内部）には電気ヒー

タが設置されており、T型熱電対で温度を計測しながら

試験プレートを最高約40 ℃（約313 K）まで任意の温度

に設定できる。 
油膜干渉法で明確な干渉縞を観測するためには、鏡面

の模型表面が必要である。しかし、アルミ合金は、表面

に付着する薄い酸化被膜のため、干渉縞を観測すること

が難しい。そこで、本研究では試験プレート表面にクリ

アコートを塗装することにより試験プレート表面を鏡

面化している。 
３－３ オイル 

オイルは信越化学工業社の透明なシリコーンオイル

KF-96-50csを使用する。25 ℃でのオイルの動粘度は50 
mm2/sである。干渉縞はオイル厚みが薄くないと観測で

きない。そのため、オイルは模型表面に小型のヘラで微

小量のみを局所的に塗布する。なお、本研究で干渉縞が

観測できるのは風洞を起動し気流が十分に静定した後

からである。 
３－４ 画像計測システム 

油膜干渉法の画像計測システムを第2図 に示す。画像

計測システムは干渉縞を発生させるための光源と干渉

縞を計測するためのカメラで構成される。 
光源は発光波長約590 nmの低圧ナトリウムランプを

使用する。また、模型の広範囲を照射できるように風洞

上に反射板を設置している。カメラはAllied Vision 
Technologies社のProsilica GX6600モノクロカメラである。

画像データの階調は14 bitとする。カメラの画素数は

6576×4384である。油膜干渉法は、画像に写った干渉縞 

 

 

の間隔から表面摩擦抵抗を計測するため、計測精度の確

保には高い空間解像度を持つカメラが有利である。ズー

ム撮影のために接写リングを介した焦点距離180 mmの

レンズを使用する。レンズのしぼりは11である。また、

低圧ナトリウムランプ以外の光を入射させないように

するため、低圧ナトリウムランプの波長と同じ590 nmの

バンドパスフィルタをレンズに設置して撮影を行う。 
３－５ IR温度計 

IR温度計は第2図に示すRaytek社のMX2を使用し、シ

リコーンオイルが塗布された試験プレートの表面温度

を真上から非接触で計測する。 

(b) IR温度計 

第2図 油膜干渉法の光学計測システム 

Low pressure 
sodium lamp Reflection board Camera 

(a) 光学計測システム 

第1図 平板模型 

Test plate 

Flow 

Preston tube 
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クリアコートが塗布された試験プレートの放射率は

不明なので、IR温度計が示す値は仮設定された放射率

（今回はε = 0.78に設定）での温度であり正確な温度で

はない。そこで、試験プレートにおけるIR温度計データ

とT型熱電対温度計データの関係からIR温度計の較正を

行う。 
 

４．油膜干渉法との比較データ 

４－１ 境界層速度分布の計測 

試験面上流が乱流境界層であることを確認するため

に、第3図に示すピトーレイクにより境界層内の速度分

布を計測する。 
まず、ピトーレイク計測データから、境界層厚さδ、

排除厚さδ1、運動量厚さδ2、消散エネルギー厚さδ3、形

状係数H12及びH32を求める8), 10)。 

δ1 = ∫ �1 − 𝑢𝑢
𝑈𝑈
�𝑑𝑑𝑑𝑑δ

0         (3) 

δ2 = ∫ 𝑢𝑢
𝑈𝑈
�1− 𝑢𝑢

𝑈𝑈
�𝑑𝑑𝑑𝑑δ

0               (4) 

δ3 = ∫ 𝑢𝑢
𝑈𝑈
�1− 𝑢𝑢2

𝑈𝑈2
� 𝑑𝑑𝑑𝑑δ

0              (5) 

   𝐻𝐻12 = δ1
δ2

 , 𝐻𝐻32 = δ3
δ2

              (6) 

４－２ ピトーレイクによる局所表面摩擦抵抗計測 

油膜干渉法のデータと比較するために、ピトーレイク

による局所表面摩擦抵抗計測を行う。ここでは一般に使

用される式 (7)のKármán-Schoenherrの方法と式 (8)の
Ludwieg-Tillmannの方法を使用する8)。 

1
𝐶𝐶𝑓𝑓

= 17.08(𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙10𝑅𝑅𝑅𝑅δ2)2 + 25.11𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙10𝑅𝑅𝑅𝑅δ2 + 6.012 (7)

𝐶𝐶𝑓𝑓 = 0.24610−0.678𝐻𝐻12𝑅𝑅𝑅𝑅δ2
−0.268    (8) 

４－３ プレストン管による局所表面摩擦抵抗計測 

油膜干渉法のデータと比較するために、第1図のプレ

ストン管による局所表面摩擦抵抗計測も同時に行う。プ

レストン管は外径D = φ1.59 mm のステンレス管であ

る。静圧は主流方向においてプレストン管と同位置に、

先端を止めて横側に小孔を設けた同じ外径のステンレ

ス管により計測している。 
プレストン管による局所表面摩擦抵抗は次式のPatel

の方法から求める8, 9)。 ここでは、計測結果からx* = 6 
程度であったため、完全乱流領域 (5.6 < x*< 7.6 ) の式

を使用している。 
        𝑥𝑥∗ = 𝑑𝑑∗ + 2𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙10(1.95𝑑𝑑∗ + 4.10),            

 𝑥𝑥∗ = 𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙10 �
∆𝑝𝑝𝑝𝑝2

4ρυ2
�, 𝑑𝑑∗ = 𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙𝑙10 �

τ𝑝𝑝2

4ρυ2
�     (9) 

 

５．結果 

５－１ 境界層 

試験プレートの境界層は、ピトーレイクでの計測結果

から乱流であると判断した。これは、一般的に乱流境界

層における形状係数はH12= 約1.4（この場合H32 = 約
1.73）であり8, 10)、今回の流れ場は第1表に示すように形

状係数が数％以内の差でほぼ一致しているためである。 
５－２ 温度による粘度変化を補正した油膜干渉法 

油膜干渉法における画像の例を第4図に示す。時間の

経過とともに油膜厚さが薄くなり干渉縞の間隔が大き

くなっていることが観察できる。 
油膜干渉法で計測した局所の表面摩擦抵抗を第5図に

Kármán-Schoenherrの方法及びLudwieg-Tillmannの方法

並びにプレストン管の計測結果とともに示す。試験面の

アルミプレートの温度は約15 ℃～約40 ℃（約288 K～

約313 K）の範囲で変化させている。なお、オイルの温

度による粘度変化の補正を適用しない場合のオイル温

度は25 ℃（298 .15 K）一定としている。 
第5図のピトーレイク計測によるKármán-Schoenherrの

方法及びLudwieg-Tillmannの方法並びにプレストン管計

測で得た局所の表面摩擦抵抗係数はほぼ同じ値を示す

ことから、本風洞試験での試験プレートにおける局所の

表面摩擦抵抗係数はこれらが示す値の範囲にある。 
 

第1表 境界層の状態 
項目 試験面上流 試験面 

排除厚さδ1 mm 
 

1.12 1.37 

運動量厚さδ2 mm 
 

0.781 0.968 

消散エネルギー厚さ 
δ3 mm 

1.40 1.74 

形状係数 H12 
 

1.44 1.41 

形状係数 H32 
 

1.80 1.79 

運動量厚さでの 
レイノルズ数 Reδ2 

2.17×103 2.63×103 

第3図 ピトーレイク計測 

Pitot rake 

Flow 

This document is provided by JAXA.



宇宙航空研究開発機構特別資料　JAXA-SP-16-007210  

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
これに対し、油膜干渉法では、オイル温度を25 ℃

（298.15K）の一定とすると、オイルの温度が低い場合、

オイルの粘度が大きくなりオイル膜厚変化が小さくな

るためにより小さい局所表面摩擦抵抗として計測され

ている。反対に、オイルの温度が高い場合、オイルの粘

度が小さくなりオイル膜厚変化が大きくなるためによ

り大きい局所表面摩擦抵抗として計測されている。一方、

オイル温度による粘度変化を考慮して補正した場合、油

膜干渉法は全ての温度範囲においてKármán-Schoenherr
の方法、Ludwieg-Tillmannの方法及びプレストン管計測

による局所の表面摩擦抵抗係数の値とほぼ一致する。 
以上から本手法は、一般的な低速風洞における広い温

度範囲（本研究では約15 ℃～約40 ℃で確認）で油膜干

渉法の計測精度向上に効果的である。さらに、複雑な装

置を必要とせず簡単に適用できることも有利な点であ

る。 
 
 
 

６．結論 

本研究は、IR温度計でオイル塗布面の模型表面温度を

計測してオイルの温度による粘度変化を補正すること

で油膜干渉法の計測精度を向上させる手法を開発した。 
本手法は、一般的な低速風洞における広い温度範囲

（本研究では約15 ℃～約40 ℃で確認）で油膜干渉法の

計測精度向上に効果的である。また、複雑な装置を必要

とせず簡単に適用できることも有利な点である。 
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第4図 油膜干渉法の計測画像 

(b) 118 sec 後 

Flow 

(a) 0 sec: 撮影開始 

Flow 

 
第5図 温度による粘度変化補正の効果 
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円筒デトネーション波の伝播限界へ流路幅と円筒波面の曲率が与える影響 
桧物恒太郎，亀山頌太，大関敦，榎並聖也，脇田督司，戸谷剛，永田晴紀 

北海道大学 

 

Influence of channel width and curvature of cylindrical detonation wave on 
propagation limit  

 
by 

Tsunetaro HIMONO, Shota KAMEYAMA, Atsushi OZEKI, Takaya ENAMI, 
Masashi WAKITA, Tsuyoshi TOTANI, Harunori NAGATA 

 
ABSTRACT 

To realize practical use of a Pulse Detonation Engine, reliable initiation of detonation waves is important and the amount of oxidizer for 
initiation is needed to decrease to get high specific impulse. So the authors propose a detonation initiator to solve these problems. In this 
initiator, detonation waves propagate around a reflector through some transition. First, planar detonation waves transit to cylindrical 
detonation waves. Second, cylindrical detonation waves transit to toroidal detonation waves. Finally, toroidal detonation waves propagate 
to planar detonation waves propagating large bore chamber. In the propagation and transition process, the propagation limit of cylindrical 
detonation waves is unclear even though there is some hypothesis. That is to say, cylindrical detonation waves are quenched by its 
curvature or the formation of their cell structure is inhibited by narrow channel. In this paper, cell sizes are correlated to threshold condition 
for quenching. The proportion of cell sizes to the channel width of planer channel and the radius of cylindrical detonation waves are 
researched. It became obvious that cylindrical detonation waves can propagate stably if the proportion of the cell size to the radius of 
cylindrical detonation waves is larger than 25 and have the potential to  survive and propagate if the proportion of the cell size to the radius 
of cylindrical detonation waves is larger than 17. 
 
 
 
１．序論 
 航空宇宙推進用機関としてのパルスデトネーションエン

ジン (Pulse Detonation Engine, PDE) の実用化のために研究

が盛んにおこなわれている(1)．PDE でのデトネーション波

の開始には，デフラグレーション波をデトネーション波に

遷移させる Deflagration to Detonation Transition (DDT) 過程

が用いられることが多い．DDT に要する距離を短縮する方

法として管径の小さい爆轟波管 (Predetonator) に反応性の高

いドライバーガスを充填する方法がある．しかし，Bussing
ら(2)による研究により，Fig. 1 に示すように PDE の燃焼器

の体積に対して 1％の酸化剤が搭載されることで比推力が 
20％低下することが指摘されており，現在，PDE の実用化

への課題の一つとして，比推力を損なわずに燃焼室内にデ

トネーションを開始することが求められている．  
 本研究室では Murray(3) らの研究に注目し，デトネーショ

ンの反射による形態遷移を利用し，燃焼器内の酸化剤量の

削減を可能とするイニシエータの開発を行っている(4)．Fig. 
2 にこのイニシエータの概念図を示す．まず，爆轟波管出

口近傍に反射体を設置することで，反射体と燃焼室壁面間

に形成される円盤状流路を伝播する円筒デトネーション波

を形成する．その後，拡大する円筒デトネーション波が壁

面へと衝突し，リング状の下流へと伝播する円環デトネー

ション波への遷移する．最終的に，円環デトネーション波

が拡大，リングの中心部分に向けて収束し，燃焼室内を伝

播する平面デトネーション波を形成する．この伝播の過程

では平面波から円筒波への遷移過程によって酸化剤の削減

が可能となっている．管内から開放空間へと入射するデト

ネーション波の伝播には水素酸素量論混合気のような不安

定性混合気では管に 13 λ の直径が必要だが，この遷移過

程で求められる直径は 6.3 λ であり，爆轟波管内の酸化剤

体積を半分以下に削減することが可能になる．しかし，遷

移過程での消炎を防ぐために Fig. 3 に示すように爆轟波管

から円筒デトネーション波の形成される円盤状流路の一部

までドライバーガスを供給する必要が生じる．ここで，燃

焼器内の酸化剤の削減のため，円筒デトネーション波の形

成のために必要とされるドライバーガスの量と，伝播の行

 
Fi g. 1 ドライバーガス量による比推力の変化(2) 
 

 
Fig. 2 イニシエータ概念図 
 

 
Fig. 3 ドライバーガス充填位置 
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われる混合気の希釈率が実験的に求められており，それぞ

れについて伝播限界が得られている(5)．しかし，伝播限界

を支配する要素についていくつかの仮説が得られているが，

十分に明らかにはなっていない． 
伝播限界の生じる理由として，デトネーション波の開始

直後など，伝播の過程で波面の面積が拡大する条件では伝

播が困難になることが知られている．平面デトネーション

波からの遷移直後の円筒デトネーション波は大きな曲率を

持っており，オーバードリブン状態でこの領域を伝播する．

杉山ら(6)は曲率を持つデトネーション波の CJ 速度によって

規格化された速度が円筒波面の曲率 r とセルサイズ λの比，

r /λ に依存することを示し，伝播が維持可能な範囲を r /λ 

> 27.2 と示した．オーバードリブン状態の終了後，波面

の曲率によるデトネーション波の存在可能な条件を満たす

までに消炎することが消炎原因の一つとして予想される．

また，消炎の原因として，以下のことが考えられる．デト

ネーション波のセルサイズは流路の形状に関する伝播の指

標として広く用いられているが，円盤状流路内に形成され

る流路内での伝播限界は取得されていない．過去の研究(5)

での伝播限界条件では常に流路幅 w と λ に対して w / λ = 
1 となっているが，伝播の行われる混合気の希釈率に対し

ての検証は不十分である．本研究ではこの二つの要因につ

いて実験的に検証を行った． 
 
２．実験装置及び実験条件 
本研究で使用した実験装置は爆轟波管，燃焼室，燃焼室

外縁部に設置する障害物，各種ガスボンベ，ガスハンドリ

ング装置，真空ポンプ，差圧調整用タンク，点火装置，各

種計測機器からなる．本研究での実験装置及び実験条件は，

前節に示した二つの要因に対応して二つに分けられる．流

路形状による消炎限界の検証に用いる燃焼器の概形を Fig. 
4 に，波面曲率による消炎限界の検証に用いる燃焼器の概

形を Fig. 5 に示す．P1，P2，および M1-M6 はピエゾ圧電

素子型圧力センサ (PCB piezotronics HM113A24) が接続可能

である．爆轟波管上流部には DDT の促進のためシェルキ

ンスパイラルを設置している．シェルキンスパイラルは，

直径 3.18 mm の鋼管を用いて平均ピッチ 2 mm で製作した

ものを用いている．混合気の充填圧はすべての実験条件で 
1 atm である． 
 流路幅とセルサイズとの比による伝播限界の調査では，

燃焼室中心部で形成された円筒デトネーション波を障害物

によって形成される 1 mm または 3 mm の流路に入射させ，

伝播の可否を判断する．燃焼室の形状は，Fig. 4 に示すよ

うに中心から 150 mm の位置までが流路幅 w = 10 mm の円

盤状流路である．中心部で形成された円筒デトネーション

波は，燃焼室中心から 150 mm から 250 mm の位置までに

形成される流路幅 w’= 1 mm または 3 mm の流路に入射す

る．この実験では，混合気境界部で生じる密度，反応性の

変化による円筒波面への影響の排除のために，燃焼器内を

単一の混合気で満たして実験を行う．混合気には遷移が生

じる条件で最も大きなセルサイズが確認された水素酸素量

論混合気に 20% の窒素を希釈した混合気を用いる．セルサ

イズの測定は，爆轟波管出口，燃焼室底面，障害物上に設

置した煤膜によって行う．燃焼室内でのデトネーション波

の伝播判断は障害物上で取得したセルサイズで行う．障害

物上の全面にセルが確認された場合を伝播成功と判断する．

ただし，障害物上で取得したセルサイズが拡大し続けてい

る場合，伝播に伴いその後消炎すると仮定し，消炎と判断

している． 
 曲率についての調査での燃焼器の概念図を Fig. 5  に示す．

燃焼器内部はボールバルブによって遮断されており，上流

に高圧でドライバーガスを，下流に低圧でターゲットガス

を充填し，バルブの開放によってドライバーガスを燃焼室

内に充填する．ドライバーガスとして水素酸素量論混合気

を，ターゲットガスとして水素酸素量論混合気を窒素で希

釈した混合気を用いる．ドライバーガスが充填された領域

で形成された円筒デトネーション波をターゲットガスへと

伝播させる．燃焼器内の二種の混合気が等しい圧力になっ

た時の燃焼室中心から混合気境界部までの距離を過供給距

離と呼称する．過供給距離は 0 mm から 150 mm までとし

た．また，水素酸素量論混合気の窒素希釈率を 0％から実

験装置内でデトネーション波の伝播が確認できなくなる 

 
Fig. 4 流路形状に対する伝播限界の検証用の実験装置

概念図 
 

 
Fig. 5 円筒波面曲率に対する伝播限界の検証用の実験装

置概念図 
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60%までの範囲で変化させる．バルブ開放 1 秒後に爆轟波

管端のスパークプラグによって着火が行われ，DDT が開始

する． 
 
３．流路幅による限界 
 爆轟波管出口で取得した本実験でのセルサイズと先行研

究において同様の圧力，混合気で取得されたセルサイズを 
Fig. 6 に示す．本実験では希釈率 20%のデトネーション波

のセルサイズは約 1.4 mm となっている．希釈率に対する

セルサイズの変化の傾向は先行研究とよく一致しているが，

セルサイズの値は先行研究に比較して小さい値となってい

る．これは，取り扱っている混合気が不安定性混合気であ

り，煤膜上で個々のセルの識別が困難であること．そのた

めに煤膜の画像データ上のセルサイズの取得位置に作図し

た線に交わる横波の間隔をセルサイズとしていることから，

先行研究より小さい値が取得されたと考えられる． 
燃焼室内で取得されたセルサイズを Fig. 7 に示す．縦軸

にセルサイズ，横軸に燃焼器中心からセルサイズ取得位置

までの距離を示す．エラーバーとして取得されたセルサイ

ズの標準偏差を示す．グラフ中の破線は 150 mm の位置を

示しており，破線左側では流路幅 w = 10 mm，右側では流

路幅 w = 1 mm，3 mm の領域でのデータを示している．Fig. 
7 から，障害物到達まではほぼ等しい値のセルサイズが取

得されており，流路形状の変更が生じる位置まではほぼ等

しい状態で障害物上に到達しているといえる．障害物上か

らはセルサイズの傾向に変化が生じている．w’ ＝ 3 mm 
の条件ではセルサイズには変化が見られないが，w’ ＝ 1 
mm の条件ではセルサイズは障害物上で約 2.4 mm で定常な

値を示しており，流路形状の影響の影響からセルサイズが

拡大していることがわかる．w’＝1 mm の結果から，少な

くとも w’ / λ = 0.42 ではセルサイズの拡大から消炎に向

かっていることが示唆されるものの，円筒デトネーション

波が伝播可能であることが示され，過去の実験結果 (5) での

伝播限界の支配要因ではないことがわかった．w’ = 1 mm 
の結果で，流路形状によるセルサイズへの影響が確認でき

ることから，流路形状がセルサイズに対して十分に小さい

条件では消炎が生じると考えられるが，本研究では流路幅

による円筒デトネーション波の伝播限界は取得できなかっ

た． 
 
４．曲率による限界 
 Wakita(5)らは観測範囲にセルが確認された条件を伝播成

功と判断したが，円筒波の一部に消炎が生じたとき，その

後伝播に伴い円筒波面が形成されるかは明らかになってお

らず，また，不完全に形成された円筒波面から壁面との衝

突によって円環波の形成が行われるかも明らかになってい

ない．そのため，本研究では観測範囲内の一部で消炎が生

じている条件を消炎として示す．この伝播判断での円筒デ

トネーション波の伝播限界を Fig. 8 に示す．縦軸にターゲ

ットガスの窒素希釈率，横軸に過供給距離 R を示す．この

結果から，円筒デトネーション波が消炎を生じず燃焼室内

を安定に伝播可能であるのは窒素希釈率 50%までであるこ

とがわかる．伝播限界の限界付近での伝播に伴うセルサイ

ズの変化を Fig. 9，10，11 に示す．縦軸にセルサイズ，横

軸に燃焼器中心からのセルサイズ取得位置を示す．Fig. 9 
に示すように，安定な伝播の確認される窒素希釈率 50%の

混合気への伝播ではセルサイズは燃焼室中心から 125 mm 
の位置から測定範囲全域で約 4 mm で安定した値をとり，

安定に伝播する．また，Fig. 10 に示すように，伝播限界で

ある窒素希釈率 55.6%の条件で確認された伝播条件では，

セルの増大後にセルが縮小し，安定な伝播に遷移しつつあ

ることがわかる．一方，Fig. 11 に示すように，窒素希釈率

が 55.6%以上の混合気への伝播で，消炎が確認された条件

では，セルサイズが拡大を続け，約 9 mm 程度まで拡大し

た時点で消炎が確認されている． 
 燃焼器内で拡大する円筒デトネーション波は正の曲率を

持ったデトネーション波として扱うことが可能であり，杉

山ら(6) が提唱した気体デトネーション波の準定常 1 次元モ

デルを参考とした．Fig. 12 に杉山らの行った数値解析のモ

デルを示す．解析の結果，杉山らは衝撃波面半径 Rs とセ

ルサイズ λ の比が 27.2 を下回るとき，方程式の解が存在

せず，デトネーション波が伝播を維持することができなく
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Fig. 6 爆轟波管出口でのセルサイズ 
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Fig. 7 障害物上でのセルサイズ 
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Fig. 8 希釈混合気への伝播に要するドライバーガスの充

填範囲 

This document is provided by JAXA.



宇宙航空研究開発機構特別資料　JAXA-SP-16-007214

なることを示した (Fig. 13)．そこで，本研究では消炎限界

条件での煤膜上から取得されるデトネーション波セルサイ

ズから，消炎限界の指標として r / λ を用いて円筒デトネ

ーション波の伝播，消炎限界を検証する．まず，煤膜上で

の消炎判断の例を Fig. 14 に示す．煤膜上に示すように，セ

ルが確認されなくなった位置を消炎位置とし，Fig. 14 のよ

うに円筒波面の一部が消炎し，波面のほかの領域が伝播し

ている場合では，最も中心に近い位置で消炎している箇所

を消炎位置とする．Fig. 15, 16 にそれぞれ伝播限界条件で，

煤膜内で伝播が確認された領域，消炎が確認された領域で

の r / λの伝播に伴う変化を示す．それぞれのグラフ内の斜

め線は窒素希釈率 55.6%(ターゲットガス) の条件で爆轟波

管内で取得されたセルサイズと円筒デトネーション波半径

から算出した円筒デトネーション波が安定に伝播する条件

での r / λ の予想値である．Fig. 15 から，伝播の確認され

た条件では r / λ はターゲットガスへの伝播後から減少し，

セルサイズの増加が開始していることがわかる．その後，

ある点から r / λ は増加をはじめ，安定に伝播している．

ただし，うち一点では r / λ が大きく上昇していることが

わかる．これは，本実験で用いている混合気が不安定性の

混合気としての特性を持つため，局所的にオーバードリブ

ン状態での伝播を行ったものと考えられる．この結果から，

r / λ = 17 の条件で円筒波が消炎を生じずに安定な伝播に

至ることが確認されている．また，Fig. 15 に示す条件での

セルサイズは，Fig. 10 に示している．Fig. 16 から，消炎が

確認された条件では Fig. 15 のように r / λの増加が生じる

ことがなく，消炎していることがわかる．この結果から，

消炎が r / λ = 25 の条件から生じうることがわかる．これ

は上述した杉山らの理論解析による結果に極めて近い結果

であるといえる．次に，爆轟波管出口で取得されたセルサ

イズと本実験で取得した r / λ の境界値である 25 から，各

窒素希釈率について r / λ = 25 となる点を円筒デトネーシ

ョン波の伝播限界とともに Fig. 16 に示す．縦軸に混合気の

希釈率，横軸に過供給距離を示す．実線の右側の領域が，

境界値から得られた，円筒波面半径が十分大きく，円筒波

面の存在可能な範囲を示している．この結果から，希釈率 
55.6%の条件では，R  > 190 mm の領域で消炎を生じずに伝

播が可能となると考えられる．また，希釈率 60% の条件で

は R  > 271 mm の領域から消炎を生じずに伝播が可能にな

ると考えられる． 
 
５．結論 
 円盤状流路内での円筒デトネーション波の伝播限界の決

定要因について，デトネーション波の伝播する流路幅，円

筒デトネーション波の波面の持つ曲率とセルサイズの関係

に注目して実験的に調査を行い，円筒波の伝播限界の決定

要因を明らかにした． 
流路幅 1 mm，3 mm の流路に円筒デトネーション波を入

射し，伝播の可否を検証した．セルサイズに対して約 0.4 
倍の流路幅に対しても伝播が確認され，伝播限界を取得し

た条件では流路幅に対する伝播条件は満たされていること

がわかった．流路幅に対する伝播限界となるセルサイズの

観測には至らなかったが，流路形状の影響により流路幅 1 
mm の流路でセルサイズの増大が確認されており，伝播が

困難いなっていることがわかる． 
波面曲率とセルサイズからの伝播限界の検証によって，r 

/ λ > 25 を満たすとき，円筒デトネーション波が持続的に

伝播可能であることが実験的に明らかとなった．また，r / 
λ ＜ 25 の条件では消炎が確認され始め，r / λ > 17 以上の

条件では r / λ ＜ 25 以下の領域から伝播しうることが確認

された． 
 

６．参考文献 
(1) G.D. Roya, S.M. Frolovb, A.A. Borisovb, D.W. Netzerc 
“Pulse detonation propulsion: challenges, current status, and 
future perspective” Progress in Energy and Combustion Science, 
30 (2004) 545–672. 
(2) Bussing, T. A. R., Bratkovich, T. E. and Hinkey Jr, J. B., 
“Practical Implementation of Pulse Detonation Engines.” AIAA 
Paper 97-2748, 1997. 
(3) Murray, S. B. and Lee, J. H. “On the transformation of planar 

100 150 200 2500

1

2

3

4

5

R = 100, N2=50 
R = 100, N2=50

Distance from the center [mm]

C
el

l s
iz

e 
[m

m
]

Fig. 9 安定伝播条件での伝播に伴うセルサイズの変化 
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Fig. 10 伝播境界条件における伝播時のセルサイズの変
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Fig. 11 伝播境界条件における消炎時のセルサイズの変
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Fig. 12 曲率を持った準定常 1 次元解析の概念図(6) 
 

 
Fig. 13 準定常 1 次元解析による CJ 解の存在範囲(6) 
 

 
Fig. 14 デトネーション波消炎判断の例 
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Fig. 15 伝播境界条件における伝播時の伝播に伴う r / λ の
変化 
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Fig. 16 伝播境界条件における消炎時の伝播に伴う r / λ の変
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Fig. 17 円筒波面デトネーション波の存在可能範囲 
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