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ABSTRACT 

We show a research plan toward unsteady analysis of high-attack-angle separated flow. Although the separated flow is still a challenging 
problem for CFD, prediction technology of separation is necessary to improve CFD capability and expand applications in the flight 
envelope. Our research plan consists of (1) parallel automatic grid generation and (2) highly-accurate unsteady flow analysis with 
unstructured grid. In this paper, we also review buffet analyses using URANS or RANS/LES hybrid methods and show the current 
problems to be solved. In addition, the NASA-CRM with high attack angle is computed with steady RANS analysis to know the overall 
flow field and RANS limitations.  
 
１．はじめに 
 これまでに，筆者らは CFD ユーザに対するハードルを下

げ，効率的に解析できるツール目指して，自動格子生成ツ

ール HexaGrid1 及び高速流体解析ソルバ FaSTAR2 の開発を

行ってきた．AIAA の抵抗予測ワークショップ（DPW: Drag 
Prediction Workshop）等で空力特性の予測精度を検証して

おり，巡航状態に限れば信頼性の高い結果が容易に得られ

るようになった．しかし，バフェットや剝離などの非定常

現象が発生する巡航以外の飛行条件では状況が全く異なり，

CFD の信頼性が大幅に下がる．第 5 回の抵抗予測ワークシ

ョップ（DPW5）3 では，高迎角の条件で各国・各機関の計

算結果が比較されたが，巡航状態と比べ，結果に非常に大

きなばらつきがあることが明らかとなった． 
これまでの CFD は主に巡航状態に使われてきたが，今後

はフライトエンベロープ内のより大きな範囲を解析できる

ようにすべきである．しかし，エンベロープやバフェット

境界の近くでは必然的に剥離を含む流れとなり 4，そのよ

うな流れを解析できる技術が必要である．剥離を含む解析

は，依然 CFD にとって大きな課題となっており，信頼性向

上に向けた研究が必要である． 
 また，大局的に CFD の課題を考えると，主にデータ生産

性（効率）と信頼性（精度）の２つだと思われる．現在，

風洞試験では，一日に約 200 ケースの空力データが取得で

きるが，CFD では一日に約 20 ケース（定常計算，約 1 時

間/ケースを想定）に限られる．しかし，ムーアの法則によ

れば 5 年で計算速度が 10 倍になるので，近いうちにデータ

生産性に関しては風洞と同程度になると思われる．しかし，

信頼性（主に剥離を含む流れ）については，大きな課題と

なっており，剥離流に有効な DES や LES 等非定常解析の

実用化が高く望まれている． 
 DPW5 に関連して，NASA-CRM 模型を用いた高迎角非定

常データの計測がいくつか実施されている．遷音速の高迎

角流では衝撃波が振動しバフェットが生じる。NTF と

NASA Ames の風洞試験 5では，翼根の歪ゲージと主翼スパ

ン方向約 70%の位置につけられた非定常圧力センサのデー

タからバフェットについて考察されている．JAXA でも試

験を実施し 6，NTF の結果に近い結果が得られている．さ

らに，ETW では後流の PIV 計測が予定されている 7．世界

的に高迎角の流れに注目が移っており，非定常解析の検証

に必要な実験データも揃いつつある． 
 そこで，本研究では，高迎角剥離流の非定常解析の実用

化を目指す．汎用的に様々な形状の解析に使える非構造格

子のメリットを活かしつつ，非定常解析に必要な解像度を

向上するための技術を構築する．本研究で取り組む課題は

大きく分けて２つあり，１）並列計算による大規模自動格

子生成と２）非構造格子を用いた高精度非定常解析である．

本稿では，バフェット解析の現状を述べて，非定常解析に

向けた今後の研究計画について述べる．さらに、定常解析

で高迎角時の流れ場を予備解析し課題を把握する。 
 
２．バフェット解析の現状 
 高迎角時に発生するバッフェトの予測は，静的風洞試験

あるいは定常解析の特性から onset となる迎角を予測する

手法 8に始まり，最近では URANS 解析 9-14，LES 解析 15,16

へと発展している． 
 2 次元翼型バフェットの代表的な実験として，McDevitt17

らが行った NACA0012 翼型の試験と Benoit18 らが行った

RA16SC1 翼型の試験がある．NACA0012 に対する URANS
解析 9-13 では，Buffet onset となる迎角を実験と比較した場

合，どの解析結果も良く一致している．乱流モデルに関し

ては，SA を使っている例が多いが，モデルの優劣に関し

ては評価が分かれている．一方，RA16SC1 に対する

URANS 解析 12,14 では，実験と振動周波数及び振幅を比較

しているが，高迎角での一致はあまり良くない．SST モデ

ルに対する評価は，文献 12 と 14 で異なっており，こちら

の解析に対しても統一的な見解を導くことが難しい． 
 また，ONERA ではスーパークリティカル翼の OAT15A
翼型とそれを 3 次元化した CAT3D モデルの風洞試験を実

施している 19,20．Deck15 は OAT15A に対する URANS 解析

と Zonal-DES 解析を行った．両者ともに周期的な振動を再

現することができるが，URANS の方は迎角を大きくする

必要があると述べている．Brunet16 は CAT3D の解析を

Zonal-DES 解析し， RANS 解析よりもより良く剥離領域を

再現できている．また，一連の試験及び解析の結果を基に，

２次元翼型ではある特定の周波数で振動するが，３次元翼

ではブロードバンドになると主張している． JAXA の

NASA-CRM の風洞試験 6では，３次元翼でも特定の周波数

での振動が計測されており，主張が異なる。さらなる調査

が必要である． 
 また、乱流モデルに関して、巡航状態の付着している迎

角に対しては RANS，大剥離している迎角に対しては DES
あるいは LES が適しているが，その中間の迎角ではどちら

のモデル化も困難な領域が存在する 21．DES などの

RANS/LES のハイブリッド手法が有望であるが、課題は多

い。この領域では，衝撃波背後で薄い剥離が生じており，

それが解析を難しくしている．ハイブリッド手法を用いる

と、一般的に境界層を RANS と LES で解くことになる。し

かし、上流側の付着している乱流境界層を LES を含めて解

くのは困難なので，RANS で十分な渦粘性を生成すること

が必要である 22．しかし，剥離したら，そこで LES に切り
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替えて渦粘性を抑制し，擾乱を発達させる必要がある．さ

らに，衝撃波と境界層が干渉する領域の取り扱いも課題で

ある 23．これらの RANS と LES の切り替えに関する問題に

対して，いくつかの対策が提案されている．手動で RANS
と LES の領域を切り替える Zonal-DES 法 15,16や，衝撃波の

上流で rescaling を用いて乱れを発達させる方法 24や，shape 
factor を用いて切り替える方法 25 などが提案されている．

この分野はまだ発展途上なので，今後も調査検討を継続し，

適した手法を採用する予定である． 
 上記で述べたように，URANS 解析ではモデルの依存性

が大きく，翼型等の計算条件によっても挙動が異なり，信

頼性に課題がある．一方，RANS/LES ハイブリッド法も完

璧ではないが，現在発展途上であり，いくつか RANS を上

回る成果が出ている．そこで，本研究では，RANS/LES ハ

イブリッド法を採用し，バフェット解析の予測精度向上を

狙う予定である．さらに，3 次元翼バフェット現象に関し

ては，実験・計算ともに実例が少ないため，理解が乏しい．

現象理解という面でも，今後さらなる発展が期待される． 
 
３．今後の研究計画 
３－１．並列自動格子生成 

図１に DPW3で用いられた格子規模の推移を示すが，ム

ーアの法則と同じように増加しており，既に 1 億点を超え

る規模の計算格子が用いられている．今後も増え続ける傾

向にあり，特に非構造格子の生成は大きな課題となってい

る．本研究で目指す高迎角剥離流の非定常解析の実現にあ

たっても，大規模な計算格子が必要とされている．従って

データ生産性の観点からすると，流体解析ソルバだけでな

く，格子生成の効率化も求められる．そのため格子生成に

おいても並列化・自動化が重要なテーマになる．格子生成

の並列化に関しては，直交格子法の一つとして提案されて

いる Building-Cube Method(BCM)26,27に着目している． 
 これまで開発を行ってきた HexaGrid1は，直交格子から

物体に格子点を投影しボトムダウン的に非構造格子生成す

る手法であるため，BCM の並列化フレームワークに乗りや

すい手法であると言える．今後は BCM の並列化フレーム

ワークをベースに，特徴線捕獲精度向上やロバスト性の高

い並列自動格子生成ツールの構築を行っていく予定である

(図２)． 
 
３－２．高精度非定常解析 

非定常流解析に関しては，汎用性を維持するため非構造

格子コードの FaSTAR2 を非定常に拡張し，さらに高精度

化する。 
バフェット解析では、衝撃波背後の剥離領域の非定常現

象を解像する必要がある。そのため解像度を向上する必要

がある．非構造格子では，多くのステンシルを使用するよ

うな高精度スキームは相性が悪いので，Roe スキームなど

の散逸項に係数をつけ，散逸項を減らせる所では減らして，

２次中心差分に近づけるスキームを使用する 28,29． 

( ) ( )LRLR QQAFFF −−+= γ
2
1

2
1

  （１） 

上式でγ=1 であれば通常の Roe スキームであるが，γ=0
であれば２次中心差分スキームとなり，解像度が向上する．

γは衝撃波センサ，格子品質，wiggle センサなどで決定す

る方法が提案されている 28,29．また，バフェットで衝撃波

が振動する時間スケールは，剥離領域の変動の時間スケー

ルよりもずっと大きいので，精度を保ちつつ時間刻みを大

きくとれる手法が期待されている．これには，収束加速法

の Multigrid 法と組み合わせた高次精度陰的 Runge-Kutta 法
30 を採用することを検討している．これまでに，6 段 4 次

陰的 Runge-Kutta 法を用いることで，効率良く計算できる

ことが示されている 30． 
 また，乱流モデルに関しては，すでに SA の DES，
DDES，IDDES が FaSTAR に導入されているので 31，これ

をベースに，２節で述べたバフェット特有の修正を加える

予定である． 
 

 
図１ DPW で使用された格子数 

 

 
図２ BCM フレームを用いた非構造格子生成例 
 
 
４．予備解析による課題把握 
 最後に，今後検証に使用する予定である NASA-CRM に

対して，高迎角における定常解析を実施し，課題を把握す

る． 
 計算条件は，DPW53,33 の Buffet study と同様にマッハ数

M=0.85，レイノルズ数 Re=5.0×106 である．迎角はα=3°
～6°を１°刻みで計算した． 
 用いた格子は，DPW5 用に HexaGrid で作成した medium
格子（L3）で約 680 万セルである 32．FaSTAR の計算では，

セル中心法を用いる．非粘性流束を HLLEW で解き，

GLSQ 法により勾配を計算し，Hishida の勾配制限関数を用

いた．時間発展は，LU-SGS で local time stepping 法を用い

て計算した．乱流モデルは SA(具体的には，SA-noft2-R)を
使用した．基本的には，係数 0.5 を用いた U-MUSCL 法で

高次精度化するが，迎角 6°の場合だけ不安定になったた

め，通常の MUSCL 法で計算を行った．この原因は明らか

ではないが，質の悪い格子がある場所に衝撃波が移動した

ためだと思われる。 
 図３～図５に CL-alpha，CL-CD，CL-Cm を示す．定常解

析 CFD と NASA-Ames 及び NTF の風洞試験 34と比較する．

NTF の試験の場合は，模型変形と支持干渉の補正データ 35

も示す．CL-CD のポーラ曲線では，一般的に変形の影響が

小さいので，補正なしのデータと計算値が良く合っている．

また，CL に関しては補正した NTF データと良く合ってい
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る．Cm に関しては，補正しても実験との差が見られるが，

実験とほぼ同様の傾向を示している．今回の計算では，実

験と合いやすい比較的粗い格子を用いたが，格子依存性は

大きく，格子を細かくすると実験では現れない剥離泡が翼

根で発生し問題となる 32． 
 次に各迎角での表面 Cp 分布を比較する．図７～図１０

に各断面（図６）での Cp 分布示す．全体的に，翼根付近

では良く合っているが，翼端に向けておよそ 60%辺りから

実験との差が目立つ．これには，変形を考慮していないこ

と，翼端付近の前縁の格子が粗いこと，RANS モデルの予

測精度などが考えられ，今後検討を進める予定である．ま

た，機体上面の表面 Cp 分布を図１１に示す．およそスパ

コン位置 60%～70%あたりで衝撃波が他のスパン位置に比

べて上流側にある．実験との比較では，この衝撃波位置の

予測ができていないので，その予測精度の向上が今後の課

題である．  
 加えて，まだ計算時間が不十分であるが，迎角 4°で

SA-DES で計算した結果を図１２に示す． DES では LES の

領域で渦粘性の生成が抑制されるので，衝撃波が上流側に

移動し，衝撃波背後の剥離している領域も大きくなる．背

後で多少変動が見られるが，まだ不十分である．今後は，

衝撃波干渉位置での渦粘性の評価や，衝撃波背後の非定常

な変動の解像度など検討を進める予定である． 
 
５．まとめ 
 高迎角剥離流の非定常解析の実用化に向けた研究計画に

ついて述べた．非構造格子を用いて汎用性を維持しつつ，

非定常解析に必要な解像度を向上するための技術を構築す

る．本研究で取り組む課題は大きく分けて２つあり，１）

並列計算による大規模自動格子生成と２）非構造格子を用

いた高精度非定常解析である． 
 さらに，バフェット解析の現状を述べて，URANS 解析

及び RANS/LES ハイブリッド解析の課題について述べた．

一方，定常解析で高迎角時の流れ場の把握及び RANS の限

界等の課題について調べた 
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図３ CL-alpha 
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図４ CL-CD 
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図５ CL-Cm 

 

 
図６ 試験で圧力計測されたスパン方向位置 
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図７ 圧力分布の比較（α=3°） 
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図８ 圧力分布の比較（α=4°） 

 

 
図９ 圧力分布の比較（α=5°） 

 

 
図１０ 圧力分布の比較（α=6°） 
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(a) α=3°                                               (b) α=4° 

 
(c) α=5°                                               (d) α=6° 

図１１ 表面 Cp 分布（RANS） 
 
 

 
図１２ 表面 Cp 分布（α=4°，DES） 
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