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ABSTRACT 

Anisotropic algebraic constitutive relations for the Reynolds stress tensor are integrated in the CFD solver developed in JAXA called FaST 
Aerodynamic Routines (FaSTAR). Using these relations with Spalart-Almaras (SA) turbulence model, we calculate the computations of 
three-dimensional free-jet and wall-jet for validations and verifications. For free-jet, the computed results predict well the velocity decay 
and the velocity half-width obtained by experiments except for those obtained by using conventional SA turbulence model. And the 
secondary flow obtained in the flowfield of three-dimensional wall-jet can be predicted and the obtained ratio of velocity half-width is 
improved by taking into account the anisotropy. 
 
 
１．はじめに 

利用人口の多い空港では，運航密度すなわち離発着機の

時間間隔が問題になるが，これまでは翼端渦の滞留や人的

要因が主たる要因であった．しかし，図１に示す羽田空港

のように滑走路が交差しているところでは，一方の滑走路

からの離陸機から発せられるエンジン排気に向かって，他

方の滑走路に進入する着陸機が横から突入する形となり危

険である．このエンジン排気はジェットブラストと呼ばれ，

近年の航空機利用人口の増加による運航密度の増加に伴い，

徐々に注目されている．ジェットブラストに関する羽田空

港と同様の問題は，米国の J. F. ケネディ空港でも存在する
1)．今後更なる運航の過密化を考えると，航空機背後のジ

ェットブラストの振る舞いを，数百 m 遠方まで把握してお

くことが要求される． 
 

 
図１．羽田空港の滑走路． 

(http://ja.wikipedia.org/wiki/東京国際空港) 
 
実機によるジェットブラストの計測は，非常に大掛かり

でコストがかかる上に，風の影響など不確定要素が多く，

頻繁に行うことができないため，ジェットブラストの問題

については CFD を活用することが有効である．そこで本研

究では，CFD によりジェットブラスト流のモデリングを行

うことを目的とする． 
JAXA ではこれまでに，国土交通省の協力依頼を受けて

ジェットブラストの数値解析を行い，風の影響について調

査を行ってきた 2)-5)．しかし，航空分野で広く用いられて

いる Spalart-Allmaras (SA)乱流モデル 6) や Shear Stress 

Transport (SST)乱流モデル 7)といった既存の乱流モデルを用

いた場合，ジェットブラストの予測精度は必ずしも十分で

はないため，更なる予測精度向上に向けた改良が求められ

ている． 
 ジェットブラストは三次元壁面噴流として扱うことがで

きるが，三次元壁面噴流の流れ場には壁の影響で強い非等

方性が存在するため，ジェット軸断面内の速度分布が壁に

沿って横に広がり，図 2 に示すように扁平な形になること

が知られている 8)．等方的な乱流モデルではそのような特

徴的な流れ場を再現できない．三次元壁面噴流の壁に沿っ

て横に広がる特徴的な流れを再現するために，Craft ら 9)や

小尾ら 10)はレイノルズ応力モデルを用いて数値計算を行っ

た．しかし，ジェットブラストの問題では，遠方場を対象

にしており，広い解析領域が必要となる．よって，レイノ

ルズ応力モデルのように高次のモデルは効率が良くない．

一方，Berch らは，渦粘性近似に非線形項を加えレイノル

ズ応力の非等方性を考慮した SA 乱流モデルを提案した
11),12)．このモデルは完全ではないものの，三次元壁面噴流

の予測が可能であり，一方程式モデルであるため計算コス

トも削減できる．よって，実用面も考慮したジェットブラ

ストの予測精度向上に向けて，まずは Berch らの乱流モデ

ルを導入し，更に改良を加えることが考えられる． 
 

 
図２．ジェット断面内速度分布の概略図． 

 
本稿では，Berch らの非等方性を考慮した SA 乱流モデル

を JAXA で開発した非構造格子用高速流体ソルバ FaST 
Aerodynamic Routines (FaSTAR)13)に組み込み，その検証を

行う．検証問題として，三次元自由噴流の計算および三次
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元壁面噴流の計算を行い，理論や実験との比較により，非

等方性を考慮したことによる影響について調べ報告する． 
 
２．Spalart-Allmaras 乱流モデルの非等方化 

Spalart-Allmaras (SA)乱流モデル 6) は一方程式モデルの一

つで，流体の支配方程式に加え，以下の乱流粘性係数に対

するソース項付移流拡散方程式を解く． 
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ただし，今回遷移項は取り扱わないものとする．ここで，

ρ は密度， ju は流速， d は壁からの距離，ν は動粘度，

ν~ は外部領域で乱流粘性係数に漸近する乱流変数で， tµ は

ν~ を用いて以下のように与えられる． 
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である．その他の変数は， 
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で与えられ，モデル係数は， 
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である．また， 41.0=κ はカルマン定数である．本計算で

は，渦度が歪み速度を上回った時に乱流生成が抑制される

ように，式(4)の Ŝ について以下で置き換える 14)． 
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式(6)に含まれる係数には， 1=rotC を用いる．この修正を

行った SA 乱流モデルは，FaSTAR に標準的に組み込まれ

ている．以降，このモデルを SA-R 乱流モデルと表記する． 
 
 
非等方性の考慮 
従来の SA 乱流モデルでは，レイノルズ応力を渦粘性近

似で等方的に評価していた．本研究では，壁面噴流特有の

強い非等方性を考慮するため，Berch らに従いレイノルズ

応力の構成方程式を，渦粘性近似に非線形項を加えて評価

する 11),12)． 
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こ こ で ， ddn ii /= は 壁 に 垂 直 な 単 位 ベ ク ト ル ，

ijijij SP Ω+= は速度勾配テンソルである． 1φ , 2φ および 3φ

は，修正関数で，以下の式で与えられる． 
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ここで， L は長さスケールであり，以下のように評価され

る． 
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ただし， 
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である．モデル係数は，それぞれ 
 

0.31 =C ， 0.72 =C ， 5.03 −=C  (11) 
 
で与えられている．式(7)の第二項は，レイノルズ応力の対

角項にのみ寄与し，乱流運動エネルギーを等方的に分配す

るのではなく，壁に垂直な方向の乱れを減らして壁に平行

な方向への乱れを増やすように，非等方的に再分配する．

第三項は，レイノルズ応力の非対角項のうち，壁面摩擦に

寄与する項である．第四項は，二次の非線形項のうち，二

次流れを誘起する働きをする．式(8)の修正関数により，第

二項及び第三項は，壁近傍でのみ有効となるが，第四項は，

14 宇宙航空研究開発機構特別資料  JAXA-SP-12-010

This document is provided by JAXA



モデル係数が壁近傍で 3.03 →C ，壁から離れたところで

5.03 −→C に漸近するように設計されている． 

また，生成項に含まれる Ŝ は渦度の大きさΩ の関数とな

っているが，上記の非等方性に関する修正により，Ω を以

下に示す Ω̂で置き換える． 
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である．また，輸送方程式(1)にも以下に示す拡散項が付加

される． 
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噴流に対する修正 
本計算では，自由噴流に対する修正項として，輸送方程

式(1)に次の二つの項を付加する 10),11)． 
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ここで， 
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である．式(15)で与えられる修正項は，壁面噴流ではオリ

ジナルの SA 乱流モデルに比べ，壁面近傍での予測精度が

良くないため，壁に近付くに従い寄与が小さくなるよう，

式(8)の修正関数 sφ を乗じている． 
 
３．計算手法 

本研究では，宇宙航空研究開発機構で開発した非構造格

子用高速流体解析ソルバである FaST Aerodynamic Routines 
(FaSTAR)13)に非等方性を考慮した SA 乱流モデルを組み込

む．レイノルズ平均圧縮性 Navier-Stokes を支配方程式とし，

セル中心有限体積法により離散化する．流束計算には

SLAU15)を用い，MUSCL により 2 次精度化する．勾配の再

構築には GLSQ16)，流束制限関数には van Leer 型の Hishida
リミッタ 17)を用いる．時間積分として，低速度用の前処理

法 18),19)を適用した LU-SGS 陰解法 19)を局所時間刻みで計算

する．理想気体を仮定しており，比熱比は 4.1=γ で与えら

れる． 
 

４．三次元自由噴流 
非等方性 SA 乱流モデルの検証として，三次元自由噴流

の計算を行う．ここでは，自由噴流用に行った修正の効果

を確認するとともに，非等方性を考慮したことで予測精度

に影響を及ぼさないかどうかを確認する． 
計算領域の概略を図 3 に示す．ジェットノズル出口直径

D に対し，一辺が D1000 の立方体を計算領域とする．ジ

ェットノズル出口は 0=x の面に接しているものとし，

0=y および 0=z をノズル中心軸とする．格子は x 軸まわ

りに 90 度毎の回転対称になるように作成し，全体の格子

点数は1839 万点である．ジェットノズル出口の周りには，

D6.0 の縁部を模擬している．ただし，縁部には滑り壁を

仮定することで，全領域において壁に垂直な単位ベクトル

が存在しなくなるよう簡略化した．ノズル出口マッハ数は

0.1=M とし，適正膨張であると仮定する．ノズル出口に

おける静温は名古屋大学で行われた実験を参考にし， 
71.249=T K とする．また，レイノルズ数は単位長さあた

り 7104.5Re ×= とする．噴流の速度分布は，ノズル中心か

ら半径方向の距離を r ，ノズル出口速度の最大値を 0U と

おき次式で与え，円管内の境界層分布を再現する 21)． 
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ここで，ノズル半径 2/DR = である．また，温度境界層は，

Crocco-Busemann の式により与える． 
 

 
図 3．三次元自由噴流の概略図． 

 
乱流モデルとして，SA-R-Jet-Aniso を用いる．比較のた

め，噴流の修正のみを加えレイノルズ応力には渦粘性近似

を用いた SA-R-Jet による計算を行う．また，SA-R 乱流モ

デルによる計算と，SST 乱流モデルによる計算も行い比較

を行う．更に，名古屋大学で行われた実験結果との比較も

行い，計算結果の妥当性を検討する．ただし，本研究では，

ノズル出口近傍ではなく，遠方場における速度に着目する

ため，ポテンシャル・コアの崩壊位置についての議論は行

わないものとする．乱流モデルの比較について，表 1 にま

とめる． 
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表１．乱流モデル比較． 
 非等方性 

（式(7)-(14)） 
噴流用の修正 
（式(15)-(16)） 

SA-R-Jet-Aniso ○ ○ 
SA-R-Jet × ○ 
SA-R × × 
SST × - 

 
図 4 に，最大流速の逆数の分布を示す．噴流の分布が安

定していれば，軸対称的な流れ場なので，ノズル中心線速

度分布と一致する．中心線速度は， x 軸に沿って x/1 に比

例するので，逆数を取ると直線となる．実験で得られた直

線分布は， 0.6/)6.8/(/ max0 −= DxuU であった．図 4 を見

ると，全ての乱流モデルについて，直線分布が得られた． 
また，SA-R の結果は実験からかなり逸脱しているが，SA-
R-Jet-Aniso および SA-R-Jet の結果は，実験と近い傾きを

示しており，SST 乱流モデルと同等の結果となった．数値

計算結果における実験との直線の傾きの違いは，本計算に

使用した計算格子において，ノズル出口近傍に格子が集め

られているため，ノズル出口から遠方になるほど格子が粗

になっており，数値粘性が増大して速度の減衰が早まった

ものと考えられる． 
 

 
図 4．最大流速分布の比較． 

 

 
図 5．速度半値幅の比較． 

 
図 5 において，速度半値幅の分布を比較する．ここでの

半値幅は， y 方向と z 方向の平均値である．実験で得られ

た分布は， 573.1/1081.0/ −= DxDB である．図 5 より，

SA-R 以外の計算結果は，直線の傾きが若干異なるものの

実験結果と良好な一致を示した． 
SA-R-Jet-Aniso では，本計算では壁面が存在しないため，

∞→L を仮定している．そのため，式(7)および(8)から，

修正関数 021 == φφ となり，線形項と二次の非線形項以外

である 1C および 2C の乗じてある項の寄与は，この流れ場

には現れない．よって，SA-R-Jet-Aniso と SA-R-Jet の差は

二次の非線形項の有無だけであり，図 4 および 5 における

両者の結果に明確な差が無いことから，二次の非線形項の

有無は自由噴流の予測精度に影響を与えないことが確認で

きる．よって， SA-R と，SA-R-Jet-Aniso および SA-R-Jet
の違いは噴流用の修正項だけであると考えられる．SA- R-
Jet-Aniso および SA-R-Jet が SST と同程度の自由噴流の再

現性を示したことから，SA 乱流モデルにおける噴流の修

正が有効であることが確認された． 
 
５．三次元壁面噴流 

三次元壁面乱流の数値解析を行い，過去の文献による実

験結果 22)や名古屋大の実験で得られた結果と比較すること

で，FaSTAR に組み込んだ非等方性 SA 乱流モデルの検証

を行う． 
 

 
図 6．三次元壁面噴流の概略図． 

 
計算領域の概略を図 6 に示す．出口直径 D のジェットノ

ズルを，地面から高さ 5.1/ =Dy に設置し，ジェット軸方

向とスパン方向に D1000 ，地面に垂直な方向に D5.501 の

直方体を計算領域とする．自由噴流の計算と同様に，ジェ

ットノズル出口は 0=x の面に接しているものとする．地

面の座標を 0=y ，ノズル中心軸の座標を Dy 5.1= および

0=z とする．格子は 0=z の面で対称になるように作成し，

全体の格子点数は1218 万点である．ジェットノズル出口

の周りには， D6.0 の縁部を設けている．縁部には滑り壁

を仮定することで，全領域において壁に垂直な単位ベクト

ルが ( )0,1,0=in となるよう簡略化した．ノズル出口マッハ

数は 0.1=M とし，適正膨張であると仮定する．ノズル出

口における静温は名古屋大学で行われた実験を参考にし， 
71.245=T K とする．また，レイノルズ数は単位長さあた

り 7106.5Re ×= とする．噴流の速度分布は式(17)で与え，

温度境界層分布は Crocco-Busemann の式で与える． 
まず，流れ場について SA-R-Jet-Aniso を用いて得られた

結果を名古屋大学の実験結果と比較し，SA-R に非等方性

を考慮したことによる効果を確認する．図 7 は，

300/ =Dx におけるジェット軸断面内の速度分布であり，

(a)は SA-R の結果，(b)は SA-R-Jet-Aniso の結果である．図

7(a)，(b)ともに， 0/ =Dz の対称面を境にして左に CFD の
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結果，右に実験結果を示す．凡例は，有次元で 0 m/sec か
ら 5.7 m/sec の範囲で示している．実験では，横に広がる

扁平な速度分布が得られる．CFD では，図 7 より，SA-R
乱流モデルを用いた場合には再現できなかった扁平な速度

分布を，非等方性を考慮した SA-R-Jet-Aniso 乱流モデルに

より再現することが出来た．図 8 に， 300/ =Dx の断面内

での速度ベクトルを図示する．(a)は SA-R を用いた計算結

果，(b)は SA-R-Jet-Aniso を用いた計算結果である．図 8 よ

り SA-R では，速度ベクトルがジェット中心軸から放射状

に向いているのに対して，SA-R-Jet-Aniso では， z 方向に

速度成分が卓越し，二次流れが生じているのが確認でき，

三次元壁面噴流の強い非等方性を再現できたと言える．た

だし，図 7.(b)より，実験結果の方が CFD 結果に比べて，

ジェットが断面内に広く分布しており，CFD が実験を完全

に再現できているわけではない．このジェット断面の大き

さの違いについては，今後の検討課題である． 
 

 
図 7． 300/ =Dx における速度分布の比較． 

(a) SA-R，(b)SA-R-Jet-Aniso． 
 

 
図 8． 300/ =Dx における断面内速度ベクトル． 

(a) SA-R，(b)SA-R-Jet-Aniso． 
 
ジェット軸垂直断面内の速度分布の縦横比を定量的に評

価するために，図 9 に，SA-R-Jet-Aniso で得られた(a)壁に

垂直な方向の速度半値幅 yB の分布，(b)壁に平行な方向の

速度半値幅 zB および(c)速度半値幅比 yz BB / の分布を示す．

自由噴流と同様に，比較のため，SA-R-Jet，SA-R および

SST の結果も示す．また，図中の黒のシンボルは過去の文

献による実験値であり，Maslov らの文献 22)から読み取っ

たものである．図 9(a)より，壁に垂直な方向の速度半値幅

は，SST および SA-R の結果が最も実験に一致した．噴流

用の修正のみ導入した SA-R-Jet の結果は，どの位置にお

いても実験に比べ速度半値幅の値を過小評価しており，噴

流用の補正に加え非等方性も考慮した SA-R-Jet-Aniso では

更に小さい値として見積もられる結果となった．図 9(b)よ
り，壁に平行な方向の半値幅は，実験よりも小さく見積も

られているものの SA-R-Jet-Aniso が最も実験に近い結果と

なった．SA-R-Jet と SA-R を比較すると，噴流用の補正が

入ったことで速度半値幅が更に過小評価され，壁に垂直な

方向と同様の傾向が現れた．更に，SA-R-Jet の結果は，

SST よりも速度半値幅を過小に評価している．SST と SA-
R は同等の結果となった．図 9(c)により，速度半値幅比を

比較すると，SST，SA-R および SA-R-Jet の結果は，ほと

んど1に近い値となるのに対し，SA-R-Jet-Aniso では，ど

の位置においても実験との良い一致を示した．結果から，

速度半値幅比の違いは非等方性の有無による差であること

は明らかであり，非等方性を考慮したことによる有効性が，

これらの結果からも示された．ただし，縦横比は実験を再

現したものの，壁に垂直な方向および平行な方向の速度半

値幅の絶対値が異なる．この原因として，噴流用の修正を

加えたことによる影響が考えられる．なぜならば，壁面噴

流では噴流用の修正のない SA-R の方が SST と近い値を示

しており， SA-R に対し噴流用の修正を加えてしまうと，

壁に垂直な方向および平行な方向どちらに対しても修正を

加える前よりも半値幅が下方に予測されてしまうためであ

る． 
 

 
(a) 速度半値幅 yB の分布．  

 
(b) 速度半値幅 zB の分布． 

図 9．最大流速分布の比較． 
（実験値 22 ○: Maslov et al., △: Abrahamsson, □: 

Fujisawa and Shirai, ×: Newman et al.） 
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(c) 速度半値幅比 yz BB / の分布． 

図 9．最大流速分布の比較．(contd.) 
（実験値 22 ○: Maslov et al., △: Abrahamsson, □: 

Fujisawa and Shirai, ×: Newman et al.） 
 
６．まとめ 

本研究では，三次元壁面噴流用の乱流モデル構築を目指

し，JAXA で開発した非構造格子用 FaSTAR に組み込まれ

ている SA 乱流モデルに噴流用の修正を施し，レイノルズ

応力について非等方性を検討した．まず，自由噴流の計算

を行い，SA 乱流モデルに対する噴流用の修正が有効であ

ることを確認した．続いて三次元壁面噴流の数値計算を行

った結果，等方的な乱流モデルでは再現できない壁に平行

な方向へのジェットの拡がりを，レイノルズ応力の非等方

性を考慮することにより再現できることを確認できた．し

かし，ジェット軸垂直断面における速度分布の縦横比を再

現できたものの，その分布のスケールは実験と異なってし

まった．その原因としては噴流用の修正の影響が考えられ，

これについては今後の課題である．これに関連して，現在

は， SST 乱流モデルの非等方化の研究も進めている．  
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