
JAXA-SP-11-015

宇宙航空研究開発機構特別資料
JAXA Special Publication

2012年 3月
March 2012

宇宙航空研究開発機構
Japan Aerospace Exploration Agency

第43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2011論文集

開 催 日：平成23年7月7日（木）～8日（金）
開催場所：早稲田大学　国際会議場 　　　　　

～

This document is provided by JAXA.



This document is provided by JAXA.



This document is provided by JAXA.



This document is provided by JAXA.



This document is provided by JAXA.



1第43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2011論文集

This document is provided by JAXA.



2 宇宙航空研究開発機構特別資料　JAXA－SP－11－015

This document is provided by JAXA.



3第43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2011論文集

This document is provided by JAXA.



4 宇宙航空研究開発機構特別資料　JAXA－SP－11－015

This document is provided by JAXA.



5第43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2011論文集

における上の赤点が観測点 1、下の赤点が観測点 2）にお

ける SPL を励振周波数に対してプロットしたものである。

この例においては、励振周波数が低いほどフェアリングと

衛星（剛）の表面との間の SPL に差が生じる、つまり、

衛星表面とフェアリング構造間の SPL が上昇することが

分かる。 
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(a) フェアリング構造            (b) モデル A 

 x [m]

 z  
[m

]

 

 

0 1 2
0

1

2

3

4

5

6

 

0

5

1

5

2

5

5

1

2

3

4

1 3≈1.19

 x [m]

 z  
[m

]

 
0 1 2

0

1

2

3

4

5

6

1

2

3

4

5

1 3≈1.68

 
(c) モデル B                    (d) モデル C 

図 5 フェアリング構造と内部音響との連成解析を行うた

めのモデル 

４. 結論 
本論文では、音源解析、音響伝搬、及び、構造物を介

した音響透過と構造物内部の音場の連成という一連の現象

を予測するために、それぞれ、CFD、FW-H 法、及び、ハ

イブリッド構造 FE-音響 WB 法を組み合わせ、ロケット打

ち上げ時の音響問題に適用した。このとき、フェアリング

内部の音場予測には、簡易フェアリング構造の FE モデル

と内部音響領域の WB モデルを組み合わせ、宇宙機が搭載

されている場合とされていない場合のモデルをそれぞれ解

析し比較することにより、一連の解析手法を組み合わせる

ことでフェアリング内部の音場まで予測可能であることを

示した。 
今後は、実機のフェアリング構造を詳細にモデル化す

るとともに、搭載宇宙機の弾性変形の影響も考慮した解析

を行い、最終的に局所的な音圧上昇によって宇宙機構造が

過度に振動することがあるのか、つまり、地上音響試験に

おいてフィルエフェクトが考慮に値する現象なのかどうか

を検討していく予定である。 

 
(a) モデル A 

 
(b) モデル B 

 
(c) モデル C 

図 6 140[Hz]におけるフェアリング内 SPL（左）と構造変

位場（右） 
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データ同化における衛星熱解析の
GPGPUによる高速化試行

高木 亮治∗ 、秋田剛†

Application of GPGPU to thermal analysis
used in data assimilation

by

Ryoji Takaki∗ and Takeshi Akita†

Abstract

A thermal mathmatical model plays an important role in operations on orbit as well as space-
craft thermal designs. The thermal mathematical model has some uncertain thermal characteristic
parameters, which discourage make up efficiency and accuracy of the model. A particle filter which
is one of successive data assimilation methods hase been applied to construct spacecraft thermal
mathematical models. This method conducts a lot of ensemble computations, which require large
computatilnal power. Recently, General Purpose computing in Graphics Processing Unit (GPGPU)
has been attracted attention in high performance computing. Therefore GPGPU is applied to increase
the computational speed of thermal analysis used in the particle filter. This paper shows the speed-up
results by using GPGPU as well as the application method of GPGPU.

1. はじめに
衛星開発および運用では、適切な熱設計を行うこと
が重要であり、精度の高い熱数学モデルを構築する必
要がある。熱数学モデルは熱伝導係数、熱容量、輻射
係数など様々な物理パラメータが必要となり、これら
のパラメータの値は基礎的な試験で取得された値を用
いるが、接触熱抵抗のように実機の製作工程に依存す
るなど、値が正確に予測できないものがある。そのた
め、最終的には熱真空試験を行い、試験結果と熱数学
モデルのコリレーションをとる。このように熱数学モ
デルに使われる物理的なパラメータは熱真空試験結果
を用いて推定することになるが、このパラメータ推定
には不確定性が強く、経験者による試行錯誤が必要と
なる。これらの試行錯誤には多大な労力と時間が必要
とされ、衛星開発期間の短縮やコスト削減が求められ
るなか、より効率的で精度の高い推定方法が望まれて
いる。
近年、物理現象に対して数学モデル（とその数値シ
ミュレーション）および観測データを統一的に融合す
る手法としてデータ同化 1)と呼ばれる手法が提案され
ている。データ同化を適用することで熱真空試験結果
と熱数学モデルのコリレーションを高効率かつ高精度
で行うことが可能と考えられ、衛星熱設計へのデータ
同化手法の適用が試みられ、その有効性が確認されつ
つある 2, 3, 4)。これらの試みでは、取り扱う物理が熱
伝導や輻射を伴った熱現象であり非線形的な現象であ
る。そのためデータ同化手法のうち、非線形システム
を取り扱うことが可能なアンサンブルカルマンフィル
ターや粒子フィルター 5, 6)と呼ばれる手法が使われて
いる。これらの手法は多数の実現値 (アンサンブル)を
用いて統計処理を行うため、多量の解析 (ここでは熱解
析)を実施することになる。流体解析等と比較して熱解
析は計算負荷が比較的軽いが、多量のアンサンブル解
析を実施するのは容易ではなく、高性能な計算環境が
必要となる。
一方、高性能な計算環境として GPGPU (General

Purpose computing on Graphics Processing Unit)が
現在注目を集めている。GPGPUは高い演算性能を低
コストで得られる新しい並列計算用ハードウェアとし
て注目を集めており、世界トップクラスの性能を有する

∗宇宙航空研究開発機構 宇宙科学研究所/情報・計算工学センター
†宇宙航空研究開発機構 情報・計算工学センター

スーパーコンピュータシステムで採用されるなど、そ
の利用が進められている。
本報告では、逐次データ同化手法である粒子フィル
ターを用いた衛星熱解析を実施する際に必要となる多
量の熱解析を、GPGPUを用いて高速に実施すること
を試みたのでその結果について報告する。

2. 衛星の熱数学モデル
衛星の熱数学モデルは、衛星を構成部品である構体
パネルや搭載機器などをいくつかの要素に分割し、各
要素単位に熱特性（温度、比熱、熱伝導係数、輻射特性
など）を代表する節点を設けることで構築される。太
陽輻射、アルベド、地球赤外放射などの外部からの熱
入力源や搭載機器からの発熱などによる内部熱入力も
それぞれ節点として考えることができ、これら節点間
の熱交換を記述することで支配方程式が求められる。

Ci
dTi

dt
= Qi −

Nn∑
j=1

Cij (Ti − Tj)

−
Nn∑
j=1

σRij

(
T 4
i − T 4

j

)
(1)

ここで、Ci, Ti, Qiは節点 iの熱容量 [J/K]、温度 [K]、
内外の熱入力 [W ]である。Cij は節点 i, j 間の熱コン
ダクタンス [W/K]、Rij は輻射係数 [m2]、σは Stefan-
Boltzmann係数（5.669 × 10−8[W/m2/K4]）である。
Nnは総節点数であり、Nn個の支配方程式を連立させ
て解くことで各節点での温度を求めることができる。熱
コンダクタンスは節点 i, j が同一物体内の場合は物体
の熱伝導率で表される。一方、節点 i, j が異種物体で
ある場合は、接触熱伝達率で表される。一般に接触熱
伝達率は接触圧力など衛星組み立て、運用時の様々な
外的要因によって大きく変化する可能性があり、一般
には実機を用いた熱真空試験データを使って値を推定
する必要がある。

This document is provided by JAXA.



8 宇宙航空研究開発機構特別資料　JAXA－SP－11－015

2.1 データ同化を用いた熱数学モデルのパラメータ
推定手法

データ同化 (data assimilation)1)は 1990年代中頃か
ら気象学や海洋学の分野で発達した手法であり、物理
シミュレーションモデルと実際の観測を統合する手法
(方法論)である。物理シミュレーションモデルには、モ
デルの不完全性や初期条件、境界条件が正確にわから
ないなどの不確かさが存在するため、物理シミュレー
ションのみでは適切に物理現象を再現できない場合が
ある。一方観測データは物理的、社会的制約のために
得られる情報が十分でないことが多い。データ同化で
は物理シミュレーションモデルに実際の観測データの
情報を組み込むことで、実際の現象をより良く再現す
る信頼性の高い物理モデルを構築することを目的とす
る。データ同化は、既に気象予報の精度向上などの目
的で応用されているほか、更に様々な分野での応用が
検討されている。
データ同化では、まず取り扱う対象を支配する変数
を状態変数ベクトル xt とし、xt を用いてシステムモ
デル (一般に物理現象を表現するモデル)と観測モデル
(観測される情報を表現するモデル)を以下の様に記述
する。これらを状態空間モデルと呼ぶ。

xt = f (xt−1) + vt (2)

yt = h (xt) + wt (3)

ここで vtはシステムノイズと呼ばれ、システムモデ
ルの不確かさを表現する変数である。またwtは観測ノ
イズと呼ばれる。実際の観測では、現象の一部が観測
され、しかも観測時に非線形変換を受ける場合もある。
逐次データ同化では観測値 yt を取得する度に xt の条
件付確率分布または値の推定を行う。条件付確率分布
では 3種類の分布（予測分布、フィルター分布、平滑
化分布) が重要な役割を果たし、逐次型データ同化で
はこれらを時間ステップ毎に求めていく事になる。ち
なみに、予測分布は t − 1までのデータに基づく tの
状態 (昨日までのデータに基づく今日の状態)の分布、
フィルター分布は tまでのデータに基づく tの状態 (今
日までのデータに基づく今日の状態)の分布、平滑化分
布は T までのデータを用いた tの状態 (数年後、デー
タを全て取得したもとで振り返った今日の状態)の分布
である。
逐次型のデータ同化では、これらの条件付き確率分
布を求めることになるが、対象となるシステムの特性
に応じて様々な手法がある。非線形システムにおいて
は、確率分布を多数の実現値 (アンサンブル)で近似す
る Ensemble Kalman Filter (EnKF)や Particle Filter
(PF:粒子フィルター)が利用される。PFは確率分布の
アンサンブル近似に基づく手法の一つであるが、シス
テム自体やシステムの状態と観測との関係に対する線
形性およびGauss分布の仮定を必要としないため、適
用範囲が非常に広い。しかしながら、これらの方法は
多数のアンサンブルを用いて確率分布を表現する必要
があり、多量のアンサンブルの計算、つまり熱解析を
行う必要がある。ここでは、多量の熱解析を高速に実
施するためにGPGPUを用いた並列計算を試みた。以
下では GPUの概略に触れた後、熱解析の多量計算を
GPGPUを用いて如何に高速化を行ったかに関して述
べる。データ同化を用いた熱数学モデルのパラメータ
推定手法の詳細については文献 2) を参照のこと。

3. GPGPUによる高速化
近年、高い演算性能を低コストで得られる新しい並
列計算用ハードウェアとして GPUが注目を集めてい
る。GPU はもともと画像処理用の演算装置であった
が、相対的に簡単な構造を持っているため、CPUの性
能向上率を上回る GPU の性能向上や Nvidia 社によ
り GPU の開発環境 CUDA(Compute Unified Device
Architecture)7)が一般に公開されるなど、GPUを一般

的な計算、特に科学技術計算に利用するGPGPU（GPU
による汎用計算）が注目されるようになり、GPGPUを
用いた計算科学の研究や利用技術自体に関する研究が
盛んに行われている。さらに世界トップクラスの性能
を有するスーパーコンピュータの多くに採用され、スー
パーコンピュータのランキング Top500(2010年 11月
時点)ではトップ 10のリストの中で 1位、3位、4位の
システムが GPUを利用するシステムである。

3.1 GPUの概要
GPUを用いて計算を実施する場合、GPUの特徴を
踏まえた上で利用することが必要である。CPU と比
較した場合の GPUの特徴としては、まず計算コアの
数が圧倒的に GPU が多い事である。Intel 社の CPU
である Xeon X7560では 8コアが搭載されているが、
Nvidia社のGPUである Tesla C2070では 448 CUDA
コアを有する。CPUのコアとGPGPUのコア (CUDA
コア) が同じ性能・機能を有するわけではなく、例え
ば、コアのクロック周波数を比較すると、CPUは 2GHz
から 3GHzの高クロックであるのに対して GPUでは
1GHz程度と低いクロックである。また、GPUのコア
は、それぞれのコアが独立に計算を行うのではなく、同
じ計算 (命令)を行うSIMD(Single Instruction Multiple
Data)となっている。GPUは単純なコアを沢山搭載す
ることで演算性能を高めており、Xeon X7560のピーク
性能が 72.5Gflopsであるのに対し、Tesla C2050では
1.03Tflops(単精度)、515Gflops(倍精度)となっている。
ちなみに単一コア（Xeon X7560のコアとTesla C2050
の CUDA コア）のピーク性能を比較すると、X7560
は 10.64Gflopsに対して C2050は 1.15Gflopsとなり、
GPUではより多くの並列度が必要となる。また GPU
では単精度と倍精度でピーク性能が違うことや、単純
で高並列な計算は得意であるが、分岐が多いなど複雑
で低並列な計算は苦手であるといった特徴も有する。
メモリに関しては、GPUはグラフィック処理用に開
発された高速なメモリGDDR SDRAMを搭載している
が、搭載容量はCPUに比べて多くはなく、大規模な計
算でメモリを多く必要とする場合は注意が必要となる。
GPUはCPUとは独立にメモリを持っており、GPUで
計算を行う場合は、計算で使うデータを CPUのメモ
リからGPUのメモリに移動するなど CPUとGPUの
間でデータ通信を行う必要がある。計算に必要なデー
タを CPUから GPUに転送し、GPUで計算を実行し
た後、結果を GPUから CPUに書き戻す必要がある。
CPU-GPU間のデータ通信は一般的に PCI-Expressバ
スが使われるが、GPU内での通信性能と比較すると低
い通信性能となり、頻繁にCPUとGPUでデータのや
りとりを行う場合は GPUの高い演算性能を活かせな
い場合もある。GPUは高い演算性能を持っているが上
記のような特性を持っているため、それらの特性を理
解した使い方が必要となる。

3.2 CUDA
GPGPUのプログラミング環境としてはNvidia社が
提供する CUDA が一般に広く使われている。CUDA
はC/C++言語をベースに、GPUを利用するために独
自の拡張を行ったプログラミング言語であり、コンパ
イラ (nvcc)、実行時ライブラリ、数値計算ライブラリ、
ドキュメントなどが提供されている。CUDAはNvidia
社製GPU専用であるが、GPUへの低レベルでのアク
セス手段を提供することから、適切に利用することで
GPUの持つ高い性能を利用することが可能である。
CUDAで記述されたプログラムは以下の特徴を持つ。
まず、プログラムはCPUで実行する部分とGPUで実
行する部分を明示的に記述する必要がある。CUDAで
は、GPUで処理を実行する単位は関数であり、これを
「GPU カーネル」もしくは「カーネル関数」と呼び、

global という関数指示子を記載する。通常はプログ

This document is provided by JAXA.
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ラムの中で計算負荷が大きく、並列化可能な部分を関数
として抽出し、GPUで実行させることで高速化を図る。
カーネル関数の呼び出しは「<<<」と「>>>」を用いて記
述する。なお、関数指示子には global (CPUから呼
び出されてGPU上で実行する関数)、 device (GPU
から呼び出されて GPU 上で実行する関数)、 host
(CPU から呼び出されて CPU 上で実行する関数) が
ある。
また、GPUはCPUとは独立したメモリを持ち、CPU
から GPU上のメモリへのアクセスは制限がある。ま
た、その逆にGPUからCPU上のメモリへはアクセス
できない。すなわちCPUからGPUへはデータ転送を
行う必要があり、そのための API（cudaMemcpyなど
の API関数）が用意されており、GPU上での処理を
行う前後にこれらのAPI関数を用いてデータの転送を
行う必要がある。
CUDAで記述されたプログラムの処理の流れは以下
のようなイメージになる。

1. cudaSetDevice(0) : 使用する GPU の ID を指定
する。

2. cudaMalloc() : GPU上のメモリを確保する。
3. cudaMemcpy(,,,cudaMemcpyHostToDevice) :

CPUから GPUへデータ転送を行う
4. カーネル関数<<< , >>>() : カーネル関数を呼び
出し、GPUでの処理を行う。

5. cudaMemcpy(,,,cudaMemcpyDeviceToHost) :
GPUから CPUへデータ (計算結果)転送を行う

6. cudaFree() : 確保した GPU上のメモリの解放を
行う。

3.3 CUDAによる並列処理
GPUを用いた計算ではGPUカーネルがGPUで実行
される。その際にGPU上の多数のプロセッサ（CUDA
コア）それぞれにおいて同一の GPUカーネルが実行
される。CUDAコア上で実行される各インスタンスは
個別の IDを持ち、その IDを用いてそれぞれが担当す
るデータを特定し、GPUカーネルで記述された処理を
実行することができる。
図 1に Nvidia社製の GPU、Tesla C2050のハード
ウェア構成の模式図を示す。Tesla C2050はFermiアー
キテクチャを採用した GPUで、CUDAコアと呼ばれ
る演算器が最小単位となり、CUDAコアが 16個× 2を
一つのまとまりとして Streaming Multiprocessor(SM)
と呼ぶ。C2050 では 14 個の SM が実装されており、
CUDAコアはトータルで 448個 (16×2×14 = 448)と
なる。多量のCUDAコア（C2050の場合 448個）がフ
ラットに実装されているのではなく、CUDAコア、SM
と言った階層構造を持っているのがGPUの特徴となっ
ている。これは演算器だけではなく、メモリに関して
も同様に階層構造が存在する。

x16 x16

SM (Streaming Multiprocessor)

x14

図 1: Tesla C2050のハードウェア構成

CUDAコアは一つのスレッドが実行できる単位であ
る。同じ SMに存在するCUDAコアは全て同じ演算を
実行する SIMDもしくはベクトル処理的な実行形態と
なり、通常のマルチコアCPUにおける「コア」とは異
なっている。一般的なマルチコアCPUにおける「コア」
に相当するものは GPUでは SMとなる。CUDAコア
は SIMDコアであり、複数のCUDAコアがそれぞれ異

なるデータに対して同じ演算を行うデータ並列処理が
CUDAでの基本的な並列処理となる。また、CUDAコ
アは分岐予測器やOut of Order機能を持たないシンプ
ルな演算単位であり、同一クロックのCPUコアと比べ
ると演算性能が低い。GPUでは多数の CUDAコアが
使える高並列度の問題でなくては高い性能を発揮する
ことができないため、その様な使い方が必要となる。
既存のマルチコアCPUの場合、コア数以上にスレッ
ドを生成した並列処理を行うと、Time sharing実行と
なり、コア数以下のスレッドを用いた並列処理に比べ
て性能が低下する。一方、GPUでは、ハードウェアの
特性として処理の切り替えが高速に実行できるため、
あるスレッドがメモリアクセスで待ち状態になった場
合、実行待機状態のスレッドに切り替えることでメモ
リレイテンシを隠蔽することが可能となり、CUDAコ
ア数よりも多くの数のスレッドを使うことで高い演算
性能が得られようになっている。CUDAにおいては図
2で示すように処理の単位としてスレッド、ブロック、
グリッドがある。スレッドはCUDAコアに割り付けら
れる処理、ブロックは SMに割り付けられる処理、グ
リッドはカーネルの実行単位である。図ではスレッド、
ブロックとも 1次元で表現しているが、ブロックは 2
次元空間、スレッドは 3次元空間に割り付けることが
できる。同一グリッドでは、ブロック毎のスレッド数
は同じでなくてはならない、また同一ブロック内のス
レッドは全て同じ SMに割り当てられるなどの制限が
ある。ブロック内のスレッドは 32スレッドを一つの単
位（Warpと呼ばれる）として割り当てられる。
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Thread 0

Thread 1

Thread 2

Thread 0

Thread 1

Thread 2

Thread 0

Thread 1

Thread 2

Thread 0

Thread 1

Thread 2

Thread 0

Thread 1

Thread 0

Thread 1

Thread 0

Thread 1

図 2: CUDAにおける処理の階層構造

GPUおよび CUDAはこれまで述べてきたような特
性を持っており、GPUによる高速化ではどのように対
象となるプログラムの並列化を行うかが重要となる。特
に、高い性能を得るためには高い並列度を確保する必
要がある。ここで、GPUを用いた高速化対象としてい
るのは粒子フィルターを衛星熱解析に適用したプログ
ラムである。粒子フィルターでは多数のアンサンブル
計算を行う必要があり、言わば大量のパラメトリック
計算を行うことになる。そのため並列化手法としては
二通りの手法とそれらの組み合わせが考えられる。1)
各アンサンブルの解析自体を領域分割による並列化に
より高速化する方法、2) 各アンサンブルの解析自体は
並列化せずに、多数のアンサンブル計算をそのまま並
列に実行する方法、3) 上記の二つの手法を組み合わせ
て各アンサンブルの計算を並列化し、さらにそれを同
時にパラメトリック計算を行う方法である。大量のパ
ラメトリック計算を実施するという粒子フィルターの
特性と、プログラミングの容易さから、ここでは 2)の
多数のアンサンブル計算を並列実行することとした。
GPUを用いたプログラムの高速化では、プログラム
中の計算負荷が高い部分 (計算時間が多くかかるとこ
ろ)を抽出し、その部分をGPUで実行するやり方もあ
るが、ここでは熱解析プログラムを全てGPU上で実行
することとした。もともと Fortran90/95で書かれた熱
解析プログラムを CUDA3.2を用いて書き直した。も
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表 1: 計算機
CPU GPU

計算機 A Xeon X5650 x 2 Tesla C2050 x1
計算機 B Corei7 x 1 GTS x 4

表 2: CPUおよび GPUの仕様
周波数 コア数 性能

Xeon X5650 2.66GHz 6 63.84Gflops
Corei7 3.33GHz 6 79.92Gflops

Tesla C2050 1.15GHz 448 515.2Gflops
GTS450 1.57GHz 192 301.4Gflops

とのプログラムではMPIおよび OpenMPを用いたハ
イブリッド並列を行っていたが、ここではGPUの性能
を評価することを目的とするため、CUDAで書き直し
たプログラムはMPI並列は行っていない。また複数の
GPUを利用するために OpenMPでのスレッド並列を
行い、OpenMPの各スレッドがそれぞれ GPUの制御
を行うようにした。なお、最新のCUDA4.08)では複数
のGPUを 1スレッドで制御することが可能となってい
る。CUDAで書き直したプログラムでは、複数のGPU
上のCUDAコアおよびホストCPUのコア (GPUの制
御を担当するコアを除く) が分担して大量のアンサン
ブル計算を実行するような並列化を行った。計算は全
て倍精度で行うこととした。

4. 性能評価
文献 3)で用いられている小型衛星モデルを対象とし
た熱解析で性能評価を行った。用いた熱数学モデルは
節点数が 16点の小さなモデルである。小型の実衛星規
模 (4,000節点程度)のデータでも代表的な性能評価を
行ったが、傾向は変わらなかったため、ここでは小さ
なモデルでの結果について報告する。実時間 1,000秒
分の解析を実行した場合の計算時間で比較を行った。
性能評価に用いた計算機および搭載CPUおよびGPU
のスペックを表 1、2にまとめる。ここでの性能評価は
主に計算機 Aで行った。
計算機AではGPUが 1個、CPUが 2個搭載されて
いる。問題規模を同じ（総粒子数を同じ）にしてGPU
を使った場合 (GPU)、CPUを 1個使った場合 (1CPU)、
2個使った場合 (2CPU)で計算時間の比較を行った。表
3に総粒子数が 8, 928および 16, 128の結果を示す。総
粒子数は粒子フィルターの粒子数でアンサンブル計算
のアンサンブル数に該当する。CPUの場合、コア数=
スレッド数とし、各スレッドが複数の粒子を担当する
ことになる。一方、GPUでは総スレッド数 (=ブロッ
ク数×ブロック当たりのスレッド数)が総粒子数と同じ
となるようにし、各スレッドが 1粒子の計算をするこ
とになる。この表からブロック数とスレッド数を適切
に設定すればGPUを用いた計算がCPUを用いるより
も 2倍程度高速であることがわかる。なお、スレッド
数およびブロック数はある程度試行錯誤的に決定した。
GPUの場合、総スレッド数が CUDAコア数よりも大
きな値にすることが大事で、総スレッド数が小さい場
合は CPUの方が速い結果となった。
この結果を GPU と CPU の理論ピーク性能で比較
してみると、GPUはピーク性能が 515Gflopsに対して
CPUは 64Gflops(1CPUあたり）となり、GPUとCPU
のピーク性能比は 8となる。ピーク性能比を考慮する
とGPUは絶対性能としてはCPUより高いが、実行効
率ではCPUの方が高く、その差は 4倍程度と考えられ
る。GPUの実行効率が低い原因はプログラムのチュー
ニング、特にメモリアクセスのチューニングを実施し
ていないためと考えられる。GPUでは複数の階層構造
を持つメモリが搭載されており、高速性能を発揮させ

るには高速なアクセス性能を持つメモリを使うことが
重要である。今回の試行では、全スレッドからアクセ
ス可能なグローバルメモリを使っているため、メモリ
アクセスが高速ではなく、ここが性能ネックになって
いると考えられる。高速化に向けた今後の課題と考え
ている。
計算機 Bでは GPUが 4個、CPUが 1個搭載され
ており、複数 GPU を利用した場合の性能評価を行っ
た。総粒子数は 64, 512とした。結果を表 4に示す。複
数GPUを使う場合でもCPUに比べて絶対性能は高い
ことがわかるが、ピーク性能比を考慮した場合、実行
効率では CPUが良いと考えられる。
次にCPUとGPUを同時に使った場合の比較を計算
機 Aで行った。その結果を表 5を示す。なお、総粒子
数はそれぞれのケースで完全に一致していないが、そ
の影響は小さいと思われる。
ケース 1 は GPU だけを用いた計算で総粒子数は

22, 016 である。ケース 2 は GPU と 1CPU の両方を
用いた計算である。ここで使用した計算機 Aは 1CPU
に 6コアを搭載しており、OpenMPで 6スレッドを起
動し、1スレッドがGPUの処理を制御し、残りの 5ス
レッドは計算を行った。CPUとGPUでは性能に差が
あるため、CPU、GPUで同じ計算時間となるように、
それぞれに割り当てる粒子数を手動で調整した。GPU
に割り当てた粒子数は 16, 128、CPUに割り当てた粒
子数は 5, 880となり、総粒子数は 22, 008である。割り
当てられた粒子数を見ても GPU が 2 倍程度 CPU よ
りも高速であることがわかる。ケース 3は 1CPUだけ
(6 コアを使用) を用いた計算で総粒子数は 22, 016 で
ある。ケースA,B,Cは搭載された演算器を全て利用す
る（CPU× 2, GPU）条件で比較を行った。ケース A
は CPUだけで、粒子数は 29, 056。ケース Bは GPU
の粒子数が 16, 128、CPUは 11コアを使い、粒子数は
12, 936で総粒子数は 29, 064である。ケースCはCPU
だけ (CPU× 2)で、粒子数は 29, 064である。当然の
結果ではあるが、GPUと CPUを組み合わせて使う場
合が最も速く、ケース 1,2,3の場合はGPUだけの場合
の約 1.5倍、CPUだけの場合の 3倍、ケースA,B,Cの
場合は CPUだけ、GPUだけに比べて 2倍程度高速で
あることがわかる。
ケースB’はケースBと同じ粒子数 (29, 056)をGPU
と CPU1個で分担して計算した場合、ケース C’はほ
ぼ同じ粒子数 (29, 052)でCPU1個 (6コア)を用いて計
算した結果である。ケース C’に CPUを追加した場合
がケース Cになり、1.99倍高速化されたことになる。
一方ケース C’に GPUを追加した場合がケース B’に
なり、3.1倍高速化されたことになる。1CPUマシンに
CPUを追加するのか、GPUを追加するのかを考えた
場合、今回のケースでは GPUを追加した方が良い結
果となった。

4.1 スレッド数、ブロック数の特性
前に述べたように、CUDAのハードウェアモデルに
は階層構造（スレッド、ブロック）があり、これらの値
をどの様に決めれば良いかという問題がある。一般に
これらのパラメータの最適な値はアプリケーション毎
に異なり、ある程度試行錯誤的に決めてやる必要があ
る。そのため、スレッド数およびブロック数の決め方
の指針を得るため、それぞれの値を変化させた時の性
能の変化について調べた。計算規模（この場合は粒子
数）を拡大するにつれて、計算リソースを増やす弱ス
ケーリングで調査を行った。各スレッドは常に 1粒子
の計算を担当し、ブロック数、スレッド数に応じて粒
子数を増減させた。この様な場合、理想的な並列計算
では、常に計算時間は一定となるが、実際は並列処理
等のオーバーヘッドのため、スレッド数の増加にとも
ない、計算時間は増加する。
まず、ブロック数の影響を調べた。スレッド数を 1と
してブロック数を変化させた場合を図 3に示す。
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表 3: GPUと CPUの性能比較
ブロック数 スレッド数 粒子数/スレッド 総粒子数 計算時間 [秒]

GPU 558 16/ブロック 1 8,928 5.754
1CPU - 6 1,488 8,928 13.04
2CPU - 12 744 8,928 6.570
GPU 1,008 16/ブロック 1 16,128 10.33
1CPU - 6 1,488 16,128 23.60
2CPU - 12 744 16,128 11.87

表 4: 複数 GPUと CPUの性能比較
デバイス数 ブロック数 スレッド数 粒子数/スレッド 総粒子数 計算時間 [秒]

GPU 4 1,008 16/ブロック 1 64,512 27.82
CPU 1 - 6 10,752 64,512 78.41

表 5: GPU,GPU+CPU,CPUの性能比較
ブロック数 スレッド数 粒子数/スレッド 総粒子数 計算時間 [秒]

Case 1 GPU 1,376 16/ブロック 1 22,016 14.57

Case 2
GPU 1,008 16/ブロック 1 16,128 10.32

CPU(1) - 5 1,176 5,880 10.32
Case 3 CPU(1) - 6 3,668 22,008 32.27

Case A GPU 1,816 16/ブロック 1 29,056 19.08

Case B
GPU 1,008 16/ブロック 1 16,128 10.34

CPU(2) - 11 1,176 12,936 10.36
Case C CPU(2) - 12 2,422 29,064 21.38

Case B’
GPU 1,326 16/ブロック 1 21,216 13.73

CPU(1) - 5 1,568 7,840 13.73
Case C’ CPU(1) - 6 4,842 29,052 42.44

112=14x8

(a) 計算時間

x16 x16

SM (Streaming Multiprocessor)

x14

x8

(b) 処理イメージ

図 3: スレッド数を 1としてブロック数を変化させた
場合

表 6: C2050のハードウェア制限
項目 ハードウェア制限

Warpサイズ 32
最大スレッド数/ブロック 1,024
最大スレッド数/SM 1,536
最大Warp数/SM 48
最大ブロック数/SM 8

図では、単精度計算と倍精度計算の結果を示してい
る。1粒子の計算（1スレッド、1ブロックとなり、CUDA
コアの性能となる）で比較すると倍精度計算は単精度
計算に比べて約 5.4倍程度遅いことがわかる。また、ど
ちらのケースでも計算時間はブロック数の変化に対し
て、112ブロックを単位に計算時間が段階的に長くな
るという離散的な傾向を示している。Tesla C2050の
ハードウェアにはいくつかの処理単位やハードウェア
制限があり、それらの値を表 6に示す。

これらの制限と図3(b)より、ブロック数112はC2050
が搭載する SMの数 (14)と SM当たりの最大ブロック
数 8の積であることがわかる。つまり本ケースでは、1
スレッドを有するWarpが一つだけブロックに割り当
てられ、そのブロックが最大で 8ブロックまで一つの
SMに割り当てられる。SMは 14個なので、C2050に
は最大で 112ブロックでハードウェアが一杯になる。つ
まり、同時に計算されるのは 112ブロックまでで、そ
れが処理単位となりブロック数の増加に伴って 112ブ
ロックで段階的に計算時間が長くなる傾向を示すと考
えられる。これは、SMの搭載数が異なる GPU(例え
ば、GTS450)の結果と比較するとより明確になる。図
4に C2050と GTS450の結果を示す。C2050では SM
は 14個搭載されているが、GTS450では SMは 4個搭
載されている。そのため、GTS450では 8× 4 = 32ブ
ロックが処理単位となっており、ブロック数の増加に
ともない 32ブロックで段階的に計算時間が離散的に変
化している。
C2050において 112ブロック (GTS450の場合は 32
ブロック)の処理単位の中でブロック数の増加にともな
い、計算時間が若干増加しているのは、メモリアクセ
スの影響が考えられる。この図で示すように単精度と
倍精度の比較では、倍精度の増加傾向が強いこと、ま
た図 5で示すように、固定スレッド数を増やした場合
は、スレッド数が多い程増加傾向が強いことからメモ
リアクセスが主な原因と考えられる (「倍精度」、「ス
レッド数が多い」はどちらもメモリアクセスが増加す
るため)。
次にスレッド数の影響を調べた。今度はブロック数
を 1としてスレッド数を変化させた場合を図 6に示す。
図には単精度計算と倍精度計算の結果を示している。
どちらも同じようにスレッド数の増加とともに計算時
間が増加している。また、特定のスレッド数で傾向が
変化し、そのスレッド数は単精度が 32、倍精度が 16と
異なることがわかる。表 6の制限より、図 6(b)で示す
ように各 SMには 1ブロックが割り当てられ、スレッ

This document is provided by JAXA.



12 宇宙航空研究開発機構特別資料　JAXA－SP－11－015

図 4: C2050と GTS450の比較

(a) 単精度 (b) 倍精度

図 5: スレッド数を固定してブロック数を変化させた
場合

(a) 計算時間

x16 x16

SM (Streaming Multiprocessor)

x14

x32

(b) 処理イメージ

図 6: スレッド数を 1としてブロック数を変化させた
場合

ド数の増加とともにWarp内のスレッド数が変化する
こととなる。SM内の CUDAコアは全部で 32個あり、
これが単精度の場合の処理単位に相当する。倍精度の
場合は、2つの CUDAコアを組み合わせて倍精度演算
を行うために、実質的に 16個となりこれが倍精度の場
合の処理単位となる。スレッド数を増やしていくと、上
記の理由により単精度演算では 32スレッド、倍精度演
算では 16スレッドで SMが埋まってしまうため、図で
示すような傾向を示すと考えられる。

(a) 単精度 (b) 倍精度

図 7: ブロック数を固定してスレッド数を変化させた
場合

図 7に固定したブロック数を増やした場合の計算時
間の傾向を示す。ブロック数が異なっていても同じ様
に 32スレッド（単精度）、16スレッド（倍精度）で傾
向が変化することがわかる。

5. おわりに
高精度衛星熱数学モデルを構築する手段として粒子
フィルターの適用を試みているが、そこでは大量の解
析を高速に行う必要がある。そのため、近年高性能計
算機として注目を集めている GPUを用いて解析の高
速化を試みた。粒子フィルターにおけるアンサンブル
計算を GPUにおける高並列度処理にマッピングする
ことでGPUを用いた解析を行った。GPUを用いるこ
とで CPUよりも高速な計算が行えることを確認した。
特にCPUとGPUの両者を同時に用いることで、CPU
だけを用いるよりも 2倍程度高速化することができた。
GPUが持つ潜在能力はまだ十分活かしきれていないた
め、高速メモリの活用など更なるチューニングが必要
であり、今後の課題である。
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低ソニックブーム設計概念実証落下試験（D-SEND#1）の 
ソニックブーム推算 

石川敬掲 1，牧本卓也 2，大平啓介 2，牧野好和 3，橋本敦 3 
1三向ソフトウェア開発株式会社，2株式会社 菱友システムズ，3宇宙航空研究開発機構 

 

Sonic-boom prediction of D-SEND#1 drop models 
 

by 
Hiroaki Ishikawa, Takuya Makimoto, Keisuke Ohira, Yoshikazu Makino and Atsushi Hashimoto 

 
ABSTRACT 

JAXA is promoting a new supersonic flight test project named D-SEND(Drop test for Simplified Evaluation of Non-symmetrically 
Distributed sonic boom) in order to verify the aerodynamic design technology for low sonic-boom airplane. D-SEND comprises two series 
of balloon drop tests(D-SEND#1 and D-SEND#2). In D-SEND#1, two axisymmetrical bodies(N-wave model and low boom model) are 
dropped from a balloon at an altitude of 20-30km. The sonic-booms of these bodies are measured with microphones above the ground up to 
an altitude of 1km. In this paper, the sonic-booms of the D-SEND#1 models are predicted by numerical simulations. The near-field pressure 
signatures obtained by using the unstructured/structured overset grids CFD method are extrapolated to the measurement position by the 
propagation tool based on Burgers equation. 
 
 
 
１．はじめに 
次世代の超音速旅客機の実現に向けて最も重要な課題の

ひとつが超音速飛行時に発生するソニックブームの低減で

ある．宇宙航空研究開発機構（JAXA：Japan Aerospace 
Exploration Agency)では，このソニックブームを低減する超

音速機の設計手法の確立と実証を目的とした「低ソニック

ブーム設計概念実証（D-SEND：Drop test for Simplified 
Evaluation of Non-symmetrically Distributed sonic boom）」プ

ロジェクト 1)が進められている．この D-SEND プロジェク

トはソニックブームを低減するように設計された供試体を

成層圏気球を用いて高度 20～30km の上空から落下させる

ことで超音速まで加速させ，供試体から発生したソニック

ブームを計測し，その効果を実証するものである．D-
SEND プロジェクトは単純な軸対称の供試体を落下させる

第１フェーズ(D-SEND#1)と，航空機形態の供試体をブーム

計測システムの上空まで誘導・制御する第 2 フェーズ(D-
SEND#2)からなる．本研究では，D-SEND#1 のソニックブ

ームを数値解析により推算し D-SEND#1 試験の成立性を検

討することを目的とし，その予測結果と成立性について報

告する． 
 
２．D-SEND#1 試験の概要 
 D-SEND#1 試験は 
①空中ブーム計測技術の確立 
②低ブーム波形計測可能性の確認(N 波形と低ブーム波形の

比較) 
を目的として，軸対称の供試体を 2 種類作り，気球で供試

体を上空まで運び，連続して落下させ発生したソニックブ

ームを計測するものである．試験の概要を図 2-1 に示す．2
つの供試体のうち，一方は低ソニックブーム設計を適用し

ない N 型の圧力波形を発生する供試体(NWM: N Wave 
Model)，もう一方は低ソニックブーム設計技術を用いてソ

ニックブームを低減する様に設計した供試体(LBM: Low 
Boom Model)である（図 2-2）．NWM は全長 5.6m,重量

700kg で，LBM は全長 8.0m,重量 630kg であり，両者とも

に 4 つのフィンで方向安定をとり，フィンを含まない最大

径は共に 0.613m である．2 つの供試体は，ほぼ同一のマッ

ハ数履歴をたどり，斜め前方に発生したソニックブームは

地上および空中のブーム計測システムにより計測される．

落下中の供試体は，搭載した GPS により位置，速度データ

が計測される． 

発生したソニックブームは，試験場内の 4 箇所の計測点

に設置するブーム計測システム（BMS: Boom Measurement 
System）により計測される． D-SEND#1 供試体を吊り下げ

た気球の軌道は試験日の風に依存するため，試験場内 4 箇

所に計測点を設け，落下地点から一番近い 1 箇所を計測点

とする． 
 

 
図 2-1. 試験概要 

 

 
図 2-2. D-SEND#1 供試体の概要 

 
３．結果および考察 
３－１．推算手法の概要 

 ソニックブームの推算はパネル法や CFD 解析等から機体

全長の数倍程度離れた近傍場での圧力波形を求め，地上な

どの遠方まで伝播解析を行う手法がよく用いられている．

本研究でもこの方法を用いており，近傍場圧力波形の計算

には“非構造／構造重合格子法”2,3)を適用した Euler CFD
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
図  試験概要




供試体




落下試験概要

図  試験
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図  落下軌道推算結果（分離）
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 地上におけるブーム伝播領域
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
観測時刻と落下点からの距離の関係

図  ソニックブーム波線伝播解析結果
（分離ケース）


３．試験条件検討
 前節で解析したノミナル落下軌道でのソニックブーム伝

播解析結果をベースに，試験において両供試体

のソニックブームの差異を観測するために必要な試験条件

について検討を行う．

３．１ 分離高度
 まずはじめに，供試体分離時の成層圏気球高度の影響に

ついて検討する．図 には分離高度が ，，
での予測落下軌道を示す．最大マッハ数が設計マッ

ハ数（）に到達するためには，高度 以上が必要

であることが分かる．それぞれの落下軌道に対するソニッ

クブーム伝播解析結果を図 に示すが，分離高度が下が

るにつれて，地上においてソニックブームが観測される領

域が狭くなり，分離高度 では半径約 以内となる．

分離高度が あれば，分離位置と計測点の距離が 
あってもフォーカスブームを観測することなく 回のブー

ムを観測できると考えられるが，一方で伝播距離が長くな

ることによって観測されるブーム強度が弱くなることが考

えられる．図 に分離高度 ケースにおいて分離位置

が計測位置から の場合に観測されるブ

ーム推算波形（地上反射係数 ）を示すが，距離が離
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超臨界圧/遷臨界ジェットの LES解析：噴流構造と特徴的な振る舞いについて
©寺島洋史（JAXA，現東大），河合宗司（ISAS/JAXA），山西伸宏（JAXA）

Large-eddy simulation of trans/supercritical round jet: flow structure and its unique behavior

Hiroshi Terashima (JAXA), Soshi Kawai (ISAS/JAXA), and Nobuhiro Yamanishi (JAXA)

Abstract

Large-eddy simulation (LES) for trans/supercritical round jet flows was conducted, using a high-resolution numerical
method (LAD/compact difference scheme), in order to clarify unique characteristics of jet flows under supercritical
pressure conditions. The unsteady flow structures such as vortical structure show no peculiar features due to the
supercritical pressure conditions, resulting in very similar vortical structures to those of general (ideal) gas jet flows
in atmospheric pressure conditions. Comparison of mean properties with a measured and an earlier computational
data demonstrates the capability of the present method to fairly represent trans/supercritical jet flow behaviors. Some
unique characteristics of supercritical jet flows, which were suggested in our previous study with two-dimensional planar
jets, are clearly observed also in the three-dimensional round jet flows by means of LES. A series of our studies on
trans/supercritical jet flows establish that the unique characteristics of supercritical jet flows appears in the transcritical
injection cases as the slower increase of mean temperature in streamwise direction and the generation of smaller flow
scales compared with other injection conditions, and further their appearances are simply and effectively explained by
T-ρ diagrams.

1. Introduction

液体ロケットエンジンでは，高い推力性能を得るた
め，燃焼圧力を高める傾向にあり，酸化剤や燃料の臨
界圧力値を超える高圧環境下において，流体混合や燃
焼現象が生じる [1]．超臨界圧下では，表面張力や潜熱
の低下が生じ，界面近傍での現象は低圧下で見られる
ものと大きく異なることが知られており [2]，超臨界圧
流体に特化した解析が必要となる．また，ロケットエ
ンジンでは，酸化剤と燃料の混合過程で臨界温度を跨
ぐ遷臨界噴射と呼ばれる条件で作動することがある．
これまでにも，超臨界圧噴流に関連する解析は実験や

計算によって，多数なされてきているが [3, 4, 5, 6, 7, 8]，
超臨界圧ならではの特徴は何か，低圧（大気圧）下噴
流と何がどのように異なるのか，という問いに対する
答えが不明瞭であった．
我々は，これまでに，超臨界圧平面噴流の解析を通

して，1) 遷臨界噴射では，密度分布には大きな変化が
無い一方で，噴流温度が他の条件に比べ下流まで維持
される，2) 遷臨界噴射では，レイノルズ数がほぼ同じ
にも関わらず，より小スケールの流れ構造が生じる，3)
状態線図がシンプルかつ効果的にそれら事象を説明す
る，そして，4) 遷臨界噴射以外の条件では，低圧下噴
流と大きな違いは無い，という超臨界圧噴流の特徴を
示してきた [9]．ただし，これらは，2次元仮定で得ら
れた結果であり，3次元解析の必要性があった．
そこで，本研究では，我々が開発してきた高解像度

数値解析法 [10]により，3次元噴流の large-eddy simu-
lation (LES) を行うことで，これまでに得てきた超臨
界圧噴流の特徴に関する議論を更に深め，流れ構造の
理解を推し進めていく．

2. Numerical method

支配方程式は，一般曲線座標系の圧縮性 Navier-
Stokes方程式である．状態方程式には，Soave-Redlich-
Kwong (SRK)状態方程式 [11]を採用した．粘性係数
には Zeberg-Mikkelsenらの model [12]，熱伝導率には
Vasserman and Nedostup の model [13]を用いた．方
程式は，噴流の密度，音速，そして噴流直径で無次元
化されている．
移流項，粘性項，また metricsは 6次精度コンパク

ト差分法 [14]で評価した．時間積分は 3次精度 TVD
Runge-Kutta法 [15]で行った．時間積分の最終段では，
保存量に対して 8次精度コンパクトフィルタ [14, 16]を
適用した．フィルタ係数は αf = 0.495とした．
超臨界圧低温噴流，特に臨界温度を跨ぐ遷臨界噴射

では，気液界面のような大きな密度/温度勾配が噴流界
面に存在するという特徴がある（Fig. 1）．そのため，
中心差分法であるコンパクト差分法をそのまま適用す
ることは，界面における虚偽の数値振動や計算不安定
性につながる可能性がある．このような問題を避けるた
め，本研究では Localized Artificial Diffusivity (LAD)
method [17, 18]を用いた．我々は，これまでに，超臨
界流体解析に対する LADの評価を詳細に行い，その有
効性を示してきている [10]．ちなみに，フィルタを強め
ることが，必ずしも計算安定性に寄与しないことを明
記しておく [10]．LADは，各輸送係数（μ: viscocity,
β: bulk viscosity, κ: thermal conductivity）に対して
人工的輸送係数を加えるだけであり，実装が容易であ
る．例えば，粘性係数は，μ = μf + μ∗（μf は物理粘
性係数，μ∗は人工粘性係数）と評価される．本計算で
は，人工粘性係数 μ∗と人工熱伝導率 κ∗を以下のよう
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に導入する：

μ∗ = Cμρ

∣∣∣∣∣
nd∑
l=1

∂rS

∂ξr
l

Δξr
l Δ2

l

∣∣∣∣∣, (1)

κ∗ = Cκ
ρc3

s

T 2

∣∣∣∣∣
nd∑
l=1

∂rT

∂ξr
l

Δξr
l Δl

∣∣∣∣∣. (2)

ここで，ρは密度，Sは歪み速度テンソル，T は温度，
そして cs は音速である．nd = 1 ∼ 3は次元の数であ
る．無次元係数（Cμ，Cκ）は，従来の評価 [17, 18]と
超臨界圧流体に対する評価 [10]に基づき，Cμ = 0.002，
Cκ = 0.01と設定した．添え字 l(= 1, 2, 3)は，各格子
方向を表わしている．Δξlは一般曲線座標系，Δlはデ
カルト座標系における格子幅である．r = 4とし，陽的
な 4次精度中心差分により微分項を評価した．上付き
バーはフィルタ操作であり，近似 Gaussian filterを用
いた．本計算対象では，温度勾配を用いた Eq. (2)の
人工熱伝導率が有効的に働くことを明記する．
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Figure 1: Thermodynamic property with comparison
between the SRK and the ideal gas equations of state.

3. Results and Discussions

Mayerらの実験 [19]を参考に，超臨界圧における 3
次元円形窒素噴流の LES解析を行った．窒素の臨界密
度は ρcr = 313.3kg/m3，臨界圧力は pcr = 3.4MPa，
臨界温度は Tcr = 126.2Kである [20]．これまでに行っ
た平面噴流解析により，超臨界圧噴流において，その特
徴が現れるのは，臨界温度を跨ぐ遷臨界噴射であり，特
に臨界圧力近傍でその特徴が顕著になることが示唆さ
れてきた [9]．そのため，Mayerらの実験条件から，臨
界圧近傍で遷臨界噴射となる条件と臨界温度を跨がな
い噴射条件の 2つを選択した（Cases 3 and 4 in [19]）．
計算条件を Table. 1に示す．これ以降，添字 inj は噴
流，∞は雰囲気（chamber）を意味する．ここで，両
条件に共通な値は，圧力 pinj = p∞ = 3.97 MPa，雰囲

気密度 ρ∞ = 45.46 kg/m3，雰囲気温度 T∞ = 298 K，
噴流直径 D = 2.2 mmである．Case Aが遷臨界噴射
条件となる（Mayerらの Case 3に相当）．

Table 1: Conditions with SRK EoS.

Tinj ρinj/ρ∞ Reinj (×105) Prinj

A 125.2 K 9.6 1.35 4.27

B 136.0 K 3.7 1.23 2.47

実験において，噴射速度は 2 ∼ 5 m/s（マッハ数に
すると 0.01 ∼ 0.02程度）と低速であるが，本計算で
は，圧縮性の効果は無視できると仮定し，噴射マッハ
数をMinj = 0.2と設定した．ただし，その他の無次元
数（レイノルズ数やプラントル数など）は噴射速度 5
m/sとした実験条件に合わせている．これにより，実
験との厳密な比較はできなくなるが，低速流における
方程式の解硬直性を避けることができ，また必要とな
る解析時間の短縮にもつながる．
計算領域は，400D×56D×56Dの直方体とし（実験

は円筒形），2つの格子解像度（Grid1: 211×171×171
and Grid2: 303 × 185 × 185）を用いた．最小格子幅
は，入口せん断層中心でΔs = 4.94 × 10−5 mである．
出口境界では，圧力固定，その他の物理量は外挿した．
それ以外の境界は，滑り壁条件とした．入口マッハ数
分布は，上述した噴射マッハ数Minj = 0.2を用いて，
双曲線正接関数で与えた：

Mi(rc) =
Minj

2
{1 + tanh

[
1
4

D

Θ

(
D

2rc
− 2rc

D

)]
}. (3)

ここで，Θ = D/45は運動量厚さであり（Θは任意パ
ラメータであり，用いた格子で速度分布が適切に解像
できるように設定），rcは噴流中心からの距離である．
変動成分などは与えていない．密度など他の物理量分
布は，Error関数（Cε = 3.0 in [10]）を用いて滑らかに
与えた．CFL数は 0.6とした．平均値や変動値といっ
た統計量は．約 8 ms間のデータを処理することで得た．

Jet vortical structure

Figure 2に，Case A（on Grid 2）で得られた初期
過程における渦構造の発達の様子を示す．噴射直後は，
Kelvin-Helmholtz不安定性により，顕著な周期的渦輪
列構造が見られ，この構造は本条件では x/D = 4 ∼ 5
付近で崩壊する．その後，渦度成分 ωxが渦輪に発生し
ていることからもわかるように，渦輪が周方向に変形
し，小規模な縦渦へと分裂していく．この縦渦は，渦輪
に巻き付くように発生し，下流域では流れ方向に引き
延ばされている様子が見られる．これらの渦構造に関
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しては，低圧（大気圧）下の気体噴流で報告されてい
る構造（例えば，[21]など）と非常に良く似ており，超
臨界圧また遷臨界噴射に特徴的といえる構造は見られ
ていない．Figure 3に，ある程度経過した後の各ケー
スの渦構造を示す．Case Bのほうが，より上流から不
安定性が始まること，また，噴流の拡がりがやや大き
いことがわかる．これについては，以降で議論する．

(a) t = 0.306 ms

(b) t = 0.482 ms

(c) t = 0.645 ms

Figure 2: Instantaneous vortical structure using Q-
criterion and vorticity component ωx at the initial
stage in Case A, where x/D=[1.9:12.7].

Comparison with measured and other data

Figure 4に噴流中心軸上の平均密度分布を用いた比
較を示す．Schmittらの LES解析（3次精度，非構造格
子）[8]を合わせてプロットした．上記したように，本
解析と実験では噴射速度が異なるため，厳密に比較す
ることはできないが，dense-coreの長さや分布の傾向
など，噴射条件による相対的な違いは良く再現されて
いる．Schmittらの計算との比較では，本解析結果のほ
うが，全体的に分布が下流に移動している．これには，
速度設定の違いによるものと考えられる一方で，入口条

(a) Case A: ρinj/ρ∞ = 9.6, Tinj = 125 K

(b) Case B: ρinj/ρ∞ = 3.7, Tinj = 136 K

Figure 3: Comparison of instantaneous vortical struc-
ture using Q-criterion and vorticity component ωx be-
tween Cases A and B, where x/D=[0:14.6].

件の依存性（乱流変動量の大きさ）も dense-coreの長
さなどに影響することが知られている [8]．噴流幅を表
す half-width, half-maximum (HMHW)[19, 8] を Fig.
5に示す．本解析結果は，同じ位置で比較すると，狭い
噴流幅となっているが，これは，長い dense-coreなど，
本分布が全体的に下流にずれていることに対応してい
る．ただし，噴流幅の成長率（傾き）は，schmittらの
結果とほぼ同じである．噴流構造を代表するこれら平
均値に対する本解析の格子収束性は非常に良く，今後
の議論は Grid2の結果を用いる．

Characteristics on mean flow fields

改めて，両ケースの解析結果の比較を Fig. 6に示す．
中心軸上の平均無次元密度と温度分布である．密度分
布には，dense-coreの長さ変化はあるが，変化の傾向
自体に大きな違いは無い．密度比（流量）が大きくな
れば，dense-coreは長くなり，噴流幅も狭まる（Fig. 5
参照）という，低圧下噴流でも見られる一般的な傾向
が確認できる．
温度分布には，前報 [9]ほど顕著ではないが，1) 遷

臨界噴射である Case Aでは，噴流温度の変化が比較
的緩やかであること，2) 臨界温度を超えて噴射された
Case Bでは，線形的に減少し，より早く雰囲気温度に
近づくようになること，が確認できる．これらの傾向
は，Fig. 7に示す平均温度分布からも確認できる．
このような傾向となるのは，前報同様 [9]，T -ρ線図
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(a) Case A: density ratio ρ̄ = 9.6
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(b) Case B: density ratio ρ̄ = 3.7

Figure 4: Mean density profiles on the centerline,
compared with a measured data and an earlier LES
simulation.

により，シンプルかつ明確に説明することができる．
Figure 8に示すように，遷臨界噴射である Case Aは，
雰囲気温度 T∞ = 298 Kへ変化する際に，密度は変化
しても，温度があまり変化しない領域を通過する（Case
Aの○から T∞へその経路を辿って頂きたい）．一方で，
Case Bでは，T∞への経路において，そのような特異
な変化は存在しない．故に，Case Aの噴射では，温度
変化が密度変化に対して鈍い領域が生成されることに
なり，これが Fig. 6(b)や Fig. 7に示された温度分布
の傾向に対応する．この T -ρ線図を用いた説明は，こ
れまで頻繁に用いられてきた定圧比熱がピークを持つ
という説明 [5, 7, 22]よりも，シンプルであり，応用が
利く（異なる条件での噴流場の予測など）ものである．

Characteristics on fluctuations

非定常変動場における特徴を抽出するため，流れ場
の幾つかの点に対してスペクトル解析を行った．ちな
みに，2次元噴流場では，条件による流れスケールの違
いが密度分布からもはっきりと可視化されていたが [9]，
3次元場では明確な違いが見られなかった．ここでは，
流れ場 2点，P1: x/D = 10.0 and z/D = 0.5 と P2:
x/D = 10.0 and y/D = 0.5（P1 shown in Fig. 9(a)）
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(a) Case A: density ratio ρ̄ = 9.6
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(b) Case B: density ratio ρ̄ = 3.7

Figure 5: Comparison of HWHM (jet width) with a
measured data and an earlier LES simulation.

における非定常データを取得し，z 方向速度成分なら
びに y方向速度成分をスペクトル解析した結果を Fig.
9に示す．いずれの点においても，Case Aは，高周波
領域のパワースペクトルがCase Bよりも大きく，小ス
ケールの流れ構造が存在しているといえる．両ケース
ともレイノルズ数はほぼ同じであることから，前報で
議論したように，密度比や状態変化（∂ρ/∂T）がその
要因と推察される．流れ場構造（例えば，Fig. 3の渦
構造）とスペクトルによる流れスケールとの関係の理
解については，より詳細な考察が必要であり，現在追
加の解析を行っているところである．

Case Aは，Case Bに比べ密度比が大きく，Fig. 8に
あるT -ρ線図からもわかるように，密度勾配を保ちやす
い特性を持つ（図を 90度回転させていただきたい）．ま
た，密度勾配は，渦度方程式における baroclinic torque
の生成に寄与し，second instabilityが誘起されること
が知られている [23]．それゆえ，Case Aのような遷臨
界噴射は，高密度比かつ大きな密度勾配という要因を
満たしており，流れの不安定性が誘起され易い条件と
考えられる．これは，超臨界噴流，特に遷臨界噴射条
件において顕著となるユニークな特性である．

4. Conclusions

This document is provided by JAXA.



67第43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2011論文集

x/D
0 10 20 30

N
o
rm

al
iz

ed
 d

en
si

ty

0.0

0.2

0.4

0.6

0.8

1.0
Case A: 125 K, transcritical

Case B: 136 K

ρ∗ = ρ−ρ∞
ρinj−ρ∞

(a) Density

x/D
0 10 20 30

N
o
rm

al
iz

ed
 t

em
p
er

at
u
re

0.0

0.2

0.4

0.6

0.8

1.0

Case A: 125 K, transcritical

Case B: 136 K

T ∗ = T−T∞
Tinj−T∞

(b) Temperature

Figure 6: Mean profiles on the centerline with the
effect of injection temperature.

著者らが開発した高解像度数値手法を適用し，超臨
界圧における 3次元円形窒素噴流の LES解析を行った．
まず，超臨界圧下における噴流渦構造は，低圧（大気
圧）下の気体噴流で報告されている構造と非常に良く
似ていることが示された．測定データとの比較により，
本手法が超臨界噴流の振る舞いをよく再現できること
が示された．そして，これまでに 2次元平面噴流解析
により得られてきた超臨界圧噴流のユニークな特徴を，
3次元流れ場解析においても確認した．これらは，臨
界温度を跨ぐ遷臨界噴射という条件において，低温領
域である噴流温度が相対的に下流まで維持される，そ
して，より小スケールの流れ構造が生じる，という特
徴であり，それらは，T -ρ線図によって，シンプルか
つ効果的に説明できることを示した．
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P1

(a) Position where fluctuation data are taken. P2 is

placed at x/D = 10 and y/D = 0.5. x/D = [0 : 14.7].
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Figure 9: Comparison of power spectrum using veloc-
ity fluctuations.
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1E09 DG法を用いた弧状衝撃波不安定性の三次元数値シミュレーション

佐藤陽介 1,鈴木佑一郎 1,保江かな子 2,大西直文 1

1 東北大学, 2JAXA

Three-dimentional numerical simulation of bow-shock instability
using DG method

by
Yosuke Sato (Tohoku U.), Yuichiro Suzuki (Tohoku U.), Kanako Yasue (JAXA), and Naofumi Ohnishi (Tohoku U.)

Abstract
Three-dimensional numerical simulations were conducted using the discontinuous Galerkin (DG) finite-element method to clarify

mechanism of bow-shock instability, which has been experimentally observed for a blunt body in a low-γ gas. Shock-surface
formation was computed with a blunt body in Mach 3.9 flow. A well-known numerical instability, the carbuncle phenomenon, often
occurs simultaneously in such a flow condition. Sufficient resolution of stream-ward grids is required to obtain a stable solution.
Spectral analysis for shock-surface deformation suggests that the observed instability is induced by numerical errors. Moreover,
influence of the angles of attack was examined, but bow-shock instability was not observed. Other conditions such as a sharp
surface shape and a viscous boundary layer should be examined to obtain a physically unstable flow.

1. 緒論
超音速飛行する鈍頭物体前方に形成される弧状衝撃波につ
いて, これまでに多くの実験や数値計算が行われてきた. 一
般に, 一様流中に形成される弧状衝撃波は安定であることが
知られている. しかしながら, 弾道法における実験において,
比熱比の小さな気体中では, 鈍頭物体前方に形成される弧状
衝撃波が不安定であることが確認されている 1). 様々な条件
による実験から,この不安定性はマッハ数や気体の圧力,物体
の大きさ,縁の丸み,前面の曲率に依存して発生することが分
かっている. 図 1に NASAによる実験で得られた安定な弧状
衝撃波 2) と, Baryshnikov らによる実験で得られた不安定な
弧状衝撃波を示す. この現象の要因として,比熱比が小さいこ
とによる衝撃波後方の力学的非平衡と, 急激な温度上昇によ
る化学的非平衡が考えられているが, 実験では衝撃波後方の
流れ場の構造を詳しく解析することが困難であるため, 原因
は解明されていない.
現在, 超音速で飛行する物体の解析には数値流体力学

(CFD) がよく用いられる. CFD を用いることによって, 衝
撃波後方の流れ場の構造を詳しく解析することができ, 不安
定性の原因を解明することが可能となると考えられる. 一方
で,強い衝撃波が形成される数値計算において,衝撃波が計算
格子に平行に近い場合に, 衝撃波捕獲スキームは数値的に不
安定になることが知られている. この不安定性はカーバンク
ル現象と呼ばれる 3). カーバンクル現象は主流条件, 計算格
子,計算手法等の様々な要因によって生じるため,適切な計算
条件を整えることが重要である.
本研究では, 鈍頭物体前方に形成される弧状衝撃波不安定
性のメカニズムの解明を目指し,非構造格子を用いた Discon-
tinuous Galerkin (DG) 法 4) による三次元数値流体解析を行
う. その際,カーバンクル現象を生じにくいと考えられる数値
流束関数を用いて計算する 5).
カーバンクル現象の存在により, 発生した不安定性が物理

的なものか数値的なものかの判別が難しくなる. そこで,カー
バンクル現象を生じにくい計算条件を模索するため, 不安定
性の計算格子依存性を調べる. まず, 表面解像度, 主流方向の
解像度を変化させたときの不安定性の挙動について解析する.
不安定性の解析は, フーリエ変換により行う. また, 迎え角に
よる不安定性への影響についても調べる.

2. 数値計算法
弧状衝撃波の物理的不安定性を調べるために, 上で述べた
カーバンクル現象を防ぐ必要がある. カーバンクル現象を検

(a)安定な弧状衝撃波 2)

(b)不安定な弧状衝撃波 1)

図 1 安定な弧状衝撃波と不安定な弧状衝撃波.

証するに当たり,同形状の物体について,同じ主流条件と計算
手法を用い, 計算格子のみを変更して不安定現象を解析する.
そこで,計算格子は物体の形状適合性が高く,格子の配置を比
較的自由に変更できる非構造格子を用いる. 計算手法として
は,有限要素法の一種で,高次精度を達成できる DG法を用い
て数値計算を行う.

2-1 Discontinuous Galerkin 法
基礎方程式
三次元 Euler方程式は次式で与えられる.

∂Q
∂t
+
∂E
∂x
+
∂F
∂y
+
∂G
∂z
= 0 (1)

ここで, Qは保存関数, E, F, G はそれぞれ x, y, z方向の流束
関数であり,以下のように表される.

Q =

⎛⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎝

ρ
ρu
ρv
ρw
e

⎞⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎠

E =

⎛⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎝

ρu
ρu2 + p
ρuv
ρuw

(e + p)u

⎞⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎠ , F =
⎛⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎝

ρv
ρuv
ρv2 + p
ρvw

(e + p)v

⎞⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎠ ,G =
⎛⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎝

ρw
ρuw
ρvw
ρw2 + p
(e + p)w

⎞⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎠

(2)

ρは密度, u, v, wはデカルト座標系における速度成分, eは単
位体積あたりの全エネルギーである. また,圧力 pが次式で表
される理想気体における状態方程式に従うことを仮定する.

p = (γ − 1)

{
e − 1

2
(u2 + v2 + w2)

}
(3)
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ただし, γは比熱比である.
DG 法は有限要素法の一種であるので, 次式のような弱形

式にした積分方程式を解くことで解を得る.∫
Ω

w(x, y, z)

(
∂Q
∂t
+
∂E
∂x
+
∂F
∂y
+
∂G
∂z

)
dΩ = 0 (4)

Ωは計算空間での領域, w(x, y, z)はテスト関数を表す. 式 (4)
に対して Gaussの発散定理を適用し,展開すると次式を得る.∫

Ω

∂wQ
∂t

dΩ +
∫
∂Ω

w
(
Enx + Fny +Gnz

)
d∂Ω

−
∫
Ω

(
E
∂w
∂x
+ F
∂w
∂y
+G
∂w
∂z

)
dΩ = 0 (5)

ここで, ∂Ωは領域 Ωの境界, nx, ny, nz はそれぞれ境界におけ
る x, y, z方向の法線ベクトルを表す. 有限要素法では,次式の
ような自由度 Qj(t)と基底関数 v j(x, y, z)の積の線形和で表さ
れる近似関数 Qh(x, y, z, t) を用いてセル内の物理量の分布を
記述する.

Qh(x, y, z, t) =
∑

j

Q j(t) v j(x, y, z) (6)

DG法では,テスト関数を基底関数 v j(x, y, z)とし,式 (5)に
おいて厳密解 Q(t) を式 (6) で表される近似関数 Qh(x, y, z, t)
に置き換える. そして,式 (5)に i番目の基底関数を乗じた各
積分項を以下のように定義する.

Ki
1 =

∫
Ω

∂viQh

∂t
dΩ (7)

Ki
2 =

∫
∂Ω

vi

(
E(Qh)nx + F(Qh)ny +G(Qh)nz

)
d∂Ω (8)

Ki
3 =

∫
Ω

(
E(Qh)

∂vi

∂x
+ F(Qh)

∂vi

∂y
+G(Qh)

∂vi

∂z

)
dΩ (9)

式 (6)を Ki
1 に代入すると

Ki
1 =
∑

j

dQj

dt

∫
Ω

viv jdΩ =
∑

j

Ii j
dQj

dt
(10)

となる. ここで,基底関数の積のモーメントを Ii j =
∫
Ω

viv jdΩ
と表す. モーメント Ii j は基底関数に直交性がある場合には対
角行列となる. その場合,自由度の数だけ時間積分を独立に実
行することが可能となり,自由度ごとに解を得る.

直交基底関数
前述のように,基底関数に直交性があれば,自由度ごとに独
立な時間発展の方程式が得られる. 非構造格子を用いて計算
を行う場合には,各セルの物理空間における座標 (x, y, z)を基
準セルの計算空間の座標 (ξ, η, ζ)およびテンソルセルの写像
空間座標 (r, s, t) に座標変換を行うことで直交性が実現され
る. 三次元の計算セルにおけるテンソルセル座標の直交基底
関数 φlmn(r, s, t) および基準セル座標の直交基底関数 φlmn(ξ,

η, ζ)は Jacobi多項式 Pα,βγ (z)を用いて記述される.6) 三角柱セ
ルの場合は次式のようになる.

φ j(r, s, t) =P0,0
l (r)P0,0

m (s)(1 − t)lP2l+1,0
n (t)

φ j(ξ, η, ζ) =P0,0
l

(
2

1 + ξ

1 − ζ − 1

)
P0,0

m (η)(1 − ζ)l
(11)

ここで, Jacobi多項式 Pα,βγ (z)は次式で与えられる.

Pα,βγ (z) =
(−1)γ

2γγ!
(1 − z)−α(1 + z)−β

dγ

dzγ
[(1 − z)α+γ(1 + z)β+γ]

(12)

式 (11) において j は自由度であり, 三次元二次精度の場合,
自由度は 4 個必要となる. また, 添字 l, m, n は多項式の次数
であり, (l, m, n)の組み合わせは定数項では (0, 0, 0)となり, 1
次項では (1, 0, 0), (0, 1, 0), (0, 0, 1)となる.

離散化
式 (1) の物理空間 (x, y, z) における支配方程式を計算空間

(ξ, η, ζ)へ変換すると,次式のように記述できる.

∂Q̂
∂t
+
∂Ê
∂ξ
+
∂F̂
∂η
+
∂Ĝ
∂ζ
= 0 (13)

ここで, Q̂は保存関数, Ê, F̂, Ĝ はそれぞれ ξ, η, ζ 方向の流束
関数である.

Q̂ = J−1Q

Ê = J−1(ξxE + ξyE + ξzE)

F̂ = J−1(ηxF + ηyF + ηzF)

Ĝ = J−1(ζxG + ζyG + ζzG)

(14)

J−1 は座標変換におけるヤコビアンであり次式で表される.

J−1 =
∂(x, y, z)

∂(ξ, η, ζ)
(15)

式 (13), (14) に対して DG 法を適用する. 弱形式にした積分
方程式は次式のようになる.

∫
Ω̂

w(ξ, η, ζ)

⎛⎜⎜⎜⎜⎝∂Q̂
∂t
+
∂Ê
∂ξ
+
∂F̂
∂η
+
∂Ĝ
∂ζ

⎞⎟⎟⎟⎟⎠ dΩ̂ = 0 (16)

Ω̂は計算空間での領域, w(ξ, η, ζ)はテスト関数を表す. 式 (16)
に対して Gaussの発散定理を適用し,展開すると次式を得る.

∫
Ω̂

∂wQ̂
∂t

dΩ̂ +
∫
∂Ω̂

w
(
Ênξ + F̂nη + Ĝnζ

)
d∂Ω̂

−
∫
Ω̂

(
Ê
∂w
∂ξ
+ F̂
∂w
∂η
+ Ĝ
∂w
∂ζ

)
dΩ̂ = 0

(17)

∂Ω̂は計算空間領域 Ω̂の境界, nξ, nη, nζ はそれぞれ境界にお
ける ξ 方向, η方向, ζ 方向の法線ベクトルを表す.

ここで,次式のような自由度 Q̂ j(t)と前述した直交基底関数
φ j(ξ, η, ζ)の積の線形和で表される近似関数 Q̂h(ξ, η, ζ, t)を用
いてセル内の分布を記述する.

Q̂h(ξ, η, ζ, t) =
∑

j

Q̂ j(t)·φ j(ξ, η, ζ) (18)

式 (17)において厳密解 Q̂(t)を式 (18)で表される近似関数に
置き換え, テスト関数を直交基底関数とする. i番目の基底関
数を乗じた各積分項を以下のように定義する.

Ki
1 =

∫
Ω̂

∂φiQ̂h

∂t
dΩ̂ (19)

Ki
2 =

∫
∂Ω̂

φi

(
Ê(Qh)nξ + F̂(Qh)nη + Ĝ(Qh)nζ

)
d∂Ω̂ (20)

Ki
3 =

∫
Ω̂

(
Ê(Qh)

∂φi

∂ξ
+ F̂(Qh)

∂φi

∂η
+ Ĝ(Qh)

∂φi

∂ζ

)
dΩ̂ (21)

式 (19)–(21)より,式 (17)は次式のように記述できる.

Ki
1 + Ki

2 − Ki
3 = 0 (22)

また,式 (18)を式 (19)に代入すると

Ki
1 =
∑

j

dJ−1Qj

dt

∫
Ω

viv jdΩ =
∑

j

Ii j
dJ−1Qj

dt
(23)

となる. ここで,基底関数の積のモーメントを Ii j =
∫
Ω̂
φiφ jdΩ̂

と表す. モーメント Îi j は基底関数の直交性により対角行列と
なるので,以下のように表せる.

Ki
1 = Iii

dJ−1Qi

dt
(24)
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式 (22)と式 (24)より,最終的に次式に対して時間積分を行う
ことで解を得る.

dQi

dt
= − 1

J−1Iii
(Ki

2 − Ki
3) (25)

Ki
2 の評価において, DG法では各セル毎に独立した近似関

数を用いてセル内部の物理量を記述しているため, セル境界
における流束関数の値は不連続となり, 直接求めることは出
来ない. そのため,セル境界における流束関数を数値流束関数
で置き換える必要がある. その際の流束計算には Riemann解
法を適用する.

式 (20)において,流束関数
(
Ê(Q̂h)nξ +F̂(Q̂h)nη +Ĝ(Q̂h)nζ

)
はセル内部の物理量 Q−

h と隣のセルの物理量 Q+h を用いて表
される流束関数 ĥ(Q−

h ,Q
+
h )に置き換えられる. よって,式 (20)

は次式のように記述できる.

Ki
2 =

∫
∂Ω̂

φiĥ(Q−
h ,Q

+
h )d∂Ω̂ (26)

ここで, 流束関数 ĥ(Q−
h ,Q

+
h ) は本研究では, 流束関

数 ĥ(Q−
h ,Q

+
h ) に数値流束 SLAU (Simple Low-dissipation

AUSM)7) を用いる.
Ki

2 の積分の評価は,各境界上に精度に見合った Gauss点を
とり, 二次元の Gauss 求積法を用いて面積分を行い Ki

2 の近
似を行う. また, Ki

3 の評価は,セル内に精度に見合った Gauss

点をとり, 三次元の求積法を用いて体積積分により近似を行
う. それにより式 (26)および式 (21)はそれぞれ次式のように
置き換えられる.

K̂i
2
=
∑

e

∑
l

(
φiĥl(Q−

h ,Q
+
h )σl

)
e

(27)

K̂i
3
=
∑

l

(
Ê(Q̂h)

∂φi

∂ξ
+ F̂(Q̂h)

∂φi

∂η
+ Ĝ(Q̂h)

∂φi

∂ζ

)
l
σl (28)

ここで, e はセル境界面, l はセル境界面の Gauss 点, σl は各
Gauss点における重みを表す. 二次精度の場合,三角形および
四角形のセル境界面の Gauss点の数は 4個となる.

2-2 勾配制限法
本研究で定義した自由度 Qj は,二次精度の場合には Q1 が
セル内の物理量の平均値, Q2, Q3 がセル内の物理量の一階微
分を表す. よって, 勾配制限は Q2, Q3 に対して以下のように
行う.

Q̃2,3 =

{
φQ2,3 , if plmax > pmmax, plmin > pmmin
Q2,3 , otherwise

φ = min(φmax, φmin)

φmax =
pmmax − pn

plmax − pn

φmin =
pmmin − pn

plmin − pn

ここで, pn はセル内の圧力, plmax, plmin はそれぞれセル境界
の Gauss点における圧力の最大値および最小値, pmmax, pmmin
はそれぞれ各面に隣接するセルの圧力の最大値および最小値
を表す.

2-3 TVD Runge-Kutta法
本計算で時間積分に用いた二段階 TVD Runge-Kutta 法 9)

は以下に示す通りである.

Q(1) = Qn + ΔtR(Qn) (29)

Qn+1 =
1

2

(
Qn + Q(1) + ΔtR(Q(1))

)
(30)

ここで, Rは式 (25)の右辺を表す.

3. 計算結果および考察
3-1 表面解像度による影響
物体表面の解像度が不安定性に与える影響を調べるために,
表面解像度の異なる 3種類の計算格子を用意して計算を行っ
た. 各計算格子の表面セル数は, それぞれ 3984, 7592, 12810
である. 全セル数は, それぞれの表面格子に対して, 199200,
372008, 627690 とした. 図 2 に表面セル数が 3984 の場合の
計算格子を示す. 衝撃波面の解析は, 図 2 に示した物体の中
心を通る断面において行う. また,図 3に表面セル数が 3984,
12810の場合の表面格子を示す.
主流条件は主流マッハ数を 3.9,迎え角を 0とした. 不安定

現象を生じやすくするために, 比熱比は 1.01 とした. また,
CFL 数は 0.2 または 0.5 とした. 前節で示した断面におけ
る衝撃波面の変形の時間発展を表面セル数 3984 の場合には
t = 20～50 について, 表面セル数 12810 の場合には t = 5～
20について,それぞれ図 4,図 5に示す. 色は圧力の大きさを
表す.

図 2 表面セル数 3984の場合の計算格子.

(a)表面セル数 3984 (b)表面セル数 12810

図 3 表面セル数 3984, 12810の物体表面の計算格子.

衝撃波面の変形
衝撃波面の解析は,物体の中心を通る断面において行う. 本
解析では,衝撃波の位置の決定は密度の変化によって行う. 流
入境界から物体表面に向かって各格子点における密度の値を
調べ, その値が 6 以上になったときに衝撃波であると判断す
る. 判別する密度の値 6が格子点をまたぐときは,前後の格子
点の密度の値および座標から線形補間を行うことによって衝
撃波の位置を決定する.
各計算格子について, 前節で得られた衝撃波面の物体表面
からの距離を, 表面セル数 3984の場合には t = 20, 30, 40, 50
について,表面セル数 7592, 12810の場合には t = 5, 10, 15, 20
について図 6に示す. 横軸は物体表面上での中心からの距離,
縦軸はその位置での衝撃波面と物体表面の距離を表す. 衝撃
波面は時間発展とともに形成されていき, どの計算格子を用
いて計算した場合にも衝撃波面は不安定になった. また,不安
定になる時間は, 表面セル数 3984 の場合には t = 30 前後で
あるのに対して, 表面セル数 7592, 12810 の場合には t = 10
～15 と差が見られ, 表面セル数が多いほど早くなった. この
原因については次節で考察する.
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フーリエ変換による解析および考察
弧状衝撃波が物理的に不安定であれば, 特定の波長成分が
成長することで不安定になると考えられる. フーリエ変換に
より衝撃波面に含まれる波の成分の中で成長するものを調べ,
得られた不安定現象が物理的なものか数値的なものか判断す
る. 前節で得られた各時間での衝撃波距離を線形補間したも
のをフーリエ変換する.
図 7 にそれぞれの計算格子を用いて計算した場合の, 各波

数に対する振幅の時間発展を示す. 横軸は時間, 縦軸は波数,
カラーバーは波数 0の波の振幅の大きさで規格化した振幅の
大きさを表す. 図 7 から, 表面セル数によって生じている波
長, またその成長の様子が異なっていることが分かる. さら
に, 不安定性を規定するような特徴的な波長が生じていない
ことが分かる. よって,この不安定性は数値的なものであると
考えられる. また,表面解像度が高いほど衝撃波面が不安定に
なる時間が早かったのは, 主流方向の解像度は同じであるた
め, 衝撃波面付近またはそれより後方で生じた衝撃波面に平
行な方向の数値振動をより解像したためと考えられる.

(a) t = 20 (b) t = 30

(c) t = 40 (d) t = 50

図 4 表面セル数 3984の場合の衝撃波面の時間発展.

(a) t = 5 (b) t = 10

(c) t = 15 (d) t = 20

図 5 表面セル数 12810の場合の衝撃波面の時間発展.

(a)表面セル数 3984

(b)表面セル数 7592

(c)表面セル数 12810

図 6 各時間における衝撃波面の物体表面からの距離.

3-2 主流方向の解像度による影響
主流方向の解像度が不安定性に与える影響を調べるために,
主流方向に解像度の異なる 3種類の計算格子を用いて計算を
行った. 表面セル数は 3984で共通とする. 各計算格子の物体
中心を通る断面を図 8に示す. それぞれ次のように定義する.
(A) 主流方向の分割数 50,全セル数 199200,物体表面付近の

解像度が高い計算格子
(B) 主流方向の分割数 25, 全セル数 99600, 主流方向に解像
度が均一な計算格子

(C) 主流方向の分割数 50,全セル数 199200,主流方向に解像
度が均一な計算格子

主流条件は 3-1 節と同じである. 計算格子 (B), (C) を用い
て計算したときの, 物体の中心を通る断面における衝撃波面
の変形の時間発展をそれぞれ図 9, 図 10 に示す. 色は圧力の
大きさを表す. ただし,計算格子 (A)の結果は図 4である. 衝
撃波面は時間発展とともに形成されていき,計算格子 (A), (B)
では t = 20以降で衝撃波面が不安定になった. また, (C)では
安定になった.

衝撃波面の変形
3-1 節と同様に, 衝撃波面の解析は物体の中心を通る断面

において行う. 前節で得られた t = 20, 30, 40, 50 における衝
撃波面の物体表面からの距離を各計算格子について,図 11に
示す. 横軸は物体表面上での中心からの距離,縦軸はその位置
での衝撃波面と物体表面の距離を表す. 図 11(a), (b)から,計
算格子 (A), (B)において衝撃波面が振動していることが分か
る. 一方で,図 11(c)から計算格子 (C)において衝撃波面が時
間発展とともにほぼ同じ形状になっていることが分かる.
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(a)表面セル数 3984

(b)表面セル数 7592

(c)表面セル数 12810

図 7 各波数成分の振幅の時間発展.

(a)計算格子 (A) (b)計算格子 (B)

(c)計算格子 (C)

図 8 各計算格子の物体中心を通る断面図.

フーリエ変換による解析および考察
図 12 にそれぞれの計算格子を用いて計算した場合の各波
数に対する振幅の時間発展を示す. 図 12 (a)から, t = 20～30
で波数の小さな波が生じていることが分かるが, 図 11(a) に
おいて t = 20～30 で衝撃波面が乱れていることに対応する
と考えられる. これは,衝撃波面が物体表面付近にあるときは
精度よく解像することができているが, 衝撃波面が解像度の
低い領域まで移動してしまうためであると考えられる. 図 12
(b)から,計算時間全体に渡って各波数成分が振動しているこ
とが分かる. この振動は,計算領域全体で主流方向の解像度が
低いため, 移動する衝撃波面を精度よく解像することができ
ないことが原因だと考えられる. 一方で,図 12 (c)から,弧状
衝撃波は定常状態に達していることが分かる. これは,計算領
域全体に渡って主流方向の解像度が高いため, 時間発展とと

(a) t = 20 (b) t = 30

(c) t = 40 (d) t = 50

図 9 計算格子 (B)を用いた衝撃波面の時間発展.

(a) t = 20 (b) t = 30

(c) t = 40 (d) t = 50

図 10 計算格子 (C)を用いた衝撃波面の時間発展.

もに移動していく衝撃波面をより精度よく解像することがで
きたためと考えられる.
以上の結果から,弧状衝撃波不安定性の解析には,移動する
衝撃波面を精度よく解像するのに十分な主流方向の解像度が
必要であると考えられる. よって, 前節の結果と合わせて, 不
安定性の解析には表面解像度よりも主流方向の解像度がより
重要であることが分かった.

3-3 迎え角による影響
迎え角を変化させることで, マッハラインを含む亜音速領
域の変化が不安定性に与える影響を調べる. 同じ計算格子を
用いて, 迎え角のみを変化させる. 計算格子には, 前節の計算
格子 (C)を用いる. 主流条件は主流マッハ数を 3.9,迎え角を
3◦, 4◦, 5◦, 6◦ とした. 比熱比は 1.01, CFL数は 0.5とした.
どの迎え角の場合も弧状衝撃波は安定になった. 迎え角を

6◦ とした場合の亜音速領域でのマッハ数分布を図 13 に示
す. 迎え角が大きい場合の方が,マッハラインが物体の端に近
づいた. また, 迎え角が大きい方が亜音速領域でのマッハ数
分布が乱れたが, 6◦ までの範囲では衝撃波に乱れは見られな
かった.
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(a)計算格子 (A)

(b)計算格子 (B)

(c)計算格子 (C)
図 11 各時間における衝撃波面の物体表面からの距離.

4. 結論
本研究では, 弧状衝撃波不安定性の力学的メカニズムを調
べるために, CFDを用いて衝撃波を含む流れ場を調べた.
まず, 物体表面の解像度による不安定性への影響を調べる
ため, 物体表面の格子数が異なる計算格子を用いて計算を
行った. その結果,どの計算格子を用いた場合にも衝撃波面は
不安定になった. フーリエ変換による解析から,この不安定性
は数値的であると考えられる. 次に,主流方向の解像度による
不安定性への影響を調べるために, 主流方向の解像度が異な
る計算格子を用いて計算を行った. 解像度が十分大きな格子
を用いて計算すると, 衝撃波面は安定になった. これは, 時間
発展とともに移動していく衝撃波面を精度よく解像できたた
めと考えられる. よって, 不安定性の解析には, 物体表面の解
像度よりも主流方向の解像度がより重要であることが分かっ
た. また, この衝撃波面が安定になった計算格子を用いて, 迎
え角が不安定性に与える影響を調べた. その結果, 6◦ までの
範囲では不安定性は見られなかった. しかし,亜音速領域にお
けるマッハ数分布の乱れは迎え角が大きくなるにつれ大きく
なった. また,マッハラインは迎え角が大きくなるにつれて物
体の端に近づいた. 本研究では弧状衝撃波不安定性は見られ
なかったが,後流を含んだ計算を行うことで,物体の表面端か
ら発生する擾乱が不安定性を引き起こす可能性や境界層の影
響について調べる予定である.
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高耐波性水上機の開発 

 
○田中萌生(計算力学研究センター), 櫻井達美(計算力学研究センター), 明石克人(飛洋航空機製造開発), 永野毅(飛洋航空機製造

開発) 

 

High seaworthy seaplanes development 

 
by 

Moeki Tanaka (Research Center of Computational Mechanics, Inc.), Tatsumi Sakurai (Research Center of Computational 
Mechanics, Inc.), Katsuhito Akashi (Hiyo Aircraft Manufacturing co., Ltd.), Takeshi Nagano (Hiyo Aircraft Manufacturing co., 

Ltd.) 
 

Abstract 
Most of the current seaplanes don't consider seaworthiness. Therefore, it is difficult to use conventional seaplanes in islands. For 
example many small seaplanes have seaworthiness of only 0.3 meter height wave. This level of seaworthiness realizes only 35% of 
operating rate. LSA class seaplane that we are developing has the seaworthiness of about 0.6-0.7meter height wave which is about 10 
percent of body length. With this capability we able to achieve achieves the operating rate of about 70-75 percent. We able to fly it at 
almost all Fine day always can use. To meet this specification we optimize the hull shape to decrease the water running resistance and 
landing shock from the water impact. We have tested flexible float leg structure by FEM Simulation, water tank test on scale model and 
glide test of ultra-light-seaplanes. 

 

1．はじめに 

 現状の水上飛行機、特に小型機においては機体の耐波性に

ついて考慮されておらず島嶼での運用を行おうとしても実

際には運用できないことが多い。例としては現在運行されて

いるレジャー用の小型水上機では波高30cm程度の耐波性の

ものがほとんどであり、港湾などでの稼働率は35%ほどしか

ない。我々の開発している水上機は機体全長の10%程度の波

高までの波に耐えることを目標としており、LSA( Light Sport 

Aircraft : 小型スポーツ機のカテゴリー)クラスで0.6m～

0.75mの波に耐えることができる。これにより港湾部での稼

働率は70～75%ほどになり晴天時であればほぼ運用可能とな

る。 

 我々は現在LSAクラスの水上機を開発中であるが、耐波性

を向上させ上記のスペックを満たすために艇体形状の最適

化を行い、滑走時の抵抗と着水衝撃の減少を行った。詳細を

2章に述べる。 

 また、耐波性の向上のためにフロート支持部をフレキシブ

ルな構造とする方式が機体の安定性に与える影響を調べる

ため解析・模型・実機における試験を行った。それぞれ詳細

を3章・4章・5章に述べる。 

 

 

第1図 日本の港湾部における水上飛行機の利用率 

 

2．フロート形状 
 水力特性をできる限り損なわず耐波性を向上させるため

には、設計上種々のパラメータについて考慮する必要がある。

これには着水衝撃・走行安定・飛沫・滑走抵抗があり、それ

ぞれについて有効と思われる要素は以下のようなものがあ

げられる。 
 
 1)着水衝撃に対して有効 
  ・フロート支持部へのバネ・ダンパの導入 
   →着水衝撃の緩和 
  ・離着水速度の低下 
   →STOL性能が高くないと実現不能のため通   
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アーク加熱風洞におけるプラズマ流の加熱・膨張過程に関する数値解析
高橋裕介 1，木原尚 2，安倍賢一 2

1 宇宙航空研究開発機構，2 九州大学

Numerical simulation of heat and expansion process of plasma flows
in arc-heated wind tunnels

by

Yusuke Takahashi, Hisashi Kihara and Ken-ichi Abe

Abstract

Turbulent plasma flows in the Kyushu University 20 kW and the JAXA 750 kW arc-heated wind tunnels are numer-

ically investigated for various operation conditions. These simulations are tightly coupled with calculations of the

electric field and the radiation field. The flow fields in the arc-heating facilities are assumed to be in thermochemical

nonequilibrium. To express thermal nonequilibrium accurately, a four-temperature model is applied in the present

analysis model. The effects of radiation and turbulent transport are investigated using some recently developed

models such as the three-band radiation model and the AKN low-Reynolds number k-ε model. The fundamental

characteristics of the high-enthalpy flows (e.g., arc column and supersonic expansion) are reproduced and detailed

distributions of the flow-field properties are obtained. It is quantitatively clarified that radiation and turbulence

phenomena are very important in transferring heat and momentum from the high-temperature flow near the core

to the cold gas region near the facility wall. By introducing a cathode sheath model, potential drop and electric

currents in sheath layer are detailedly evaluated.

1. 緒言

アーク加熱風洞は再突入時におけるアブレータ等の熱
防護システム試験やその開発に対して，これまで大きな
役割を果たしてきた．アーク加熱風洞を用いた諸試験を
行なうにあたって，対象としているノズル気流諸量分布
を正確に理解することが，質の高い試験データを取得す
る上で重要な課題である．加えて，新しいアーク加熱風洞
の設計を行なう際においても，風洞内部の気流の挙動を
定量的に評価する必要がある．しかし，これまでその諸
量分布を同定することが難しいという問題があった．な
ぜならば，アーク加熱風洞はコンストリクタ加熱部にお
けるアーク放電や，ノズル膨張部における超音速膨張等
の複雑な現象を内包することから，風洞気流の計測手法
が厳しく制限されるためである．その問題を解決すべく，
これまで広くアーク加熱気流解析が行われてきた．しか
し，個々のアークヒータの特性に合わせた解析モデルが
導入されつつあるものの，統一的なモデルの提案は十分
とは言えない状況であった．数値解析結果の信頼性を確
保する上でも，個々の対象に対する特別なチューニング
を極力排し，統一的なモデルを提案することは意義があ
るものと考えられる．したがって本研究の目的を，様々な
アーク加熱風洞の気流に対して，数値解析を用いて詳細
で信頼できる風洞気流諸量分布を明らかにすることと設
定した．
本研究においては，九州大学 20kW (KUWT) 及び

JAXA 750kWアーク加熱風洞 (JXWT)を解析対象とし，
流れ場の物理モデル及び解析モデルの導入・構築を行う．
これらアーク加熱風洞はサイズや投入電力が大きく異な
るため，内部流れ場の特性も大きく異なる．比較的小型の
20kW KUWTでは，コンストリクタ加熱部における高温
気体による輻射熱輸送が卓越することに加え，ノズル膨
張部における化学反応や内部エネルギーモード（熱化学
的非平衡性）の挙動が風洞気流の形成に対して大きな影
響を与えると考えられる．また大型の 750kW JXWTで
は，加熱部における輻射熱輸送に加えて，乱流による熱
輸送が風洞気流の挙動に大きな影響を与えると推察され
る．したがって，信頼できる風洞気流諸量分布を得る上
で，ノズル膨張部における熱化学的非平衡性のモデル化
を正確に行う必要があることに加え，コンストリクタ加
熱部において精緻な輻射モデル及び乱流モデルの導入が
必要である．
さらに，プラズマ粒子の非平衡的な挙動（両極性拡散）
により電極壁面近傍にシースと呼ばれる薄い層が形成さ
れる．このシースは電圧降下を引き起こす．電圧降下に
伴うシース内電流の発生とともに，エネルギ流束が電極
壁面に入力される．結果として，その電圧降下分が流体
に直接エネルギが入らないエネルギロスとなり得る．し
たがって風洞の正確なパフォーマンスを評価する上でも，
シースによる電圧降下を正しく見積もることは重要であ
ると考えられる．
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2. 物理モデル
図 1にコンストリクタ型・セグメント型アークヒータ

の概略図を示す．アークヒータの主な構成は，流入部，陰
極，コンストリクタ，陽極，ノズルである．流入部から流
れ込む試験気体は，電極間に形成されるアーク放電によ
り加熱を受ける．流れはノズルにおいて超音速膨張し，測
定室に高エンタルピ気流を形成する．

Cathode

Anode

Test gas

Arc Discharge

Inlet Constrictor Nozzle

Arc Discharge
Test gas

NozzleConstrictor Throat

CathodeAnode

a) Constrictor type

b) Segmented type

図 1: アークヒータの概略図

2-1. 流れ場・電場
流れ場のモデル化にあたって以下の仮定を導入する：I)

流れは定常，連続および軸対称流とする；II) 化学的非平
衡流とする；III) 熱的非平衡流とし，温度を並進 (Ttr)，回
転 (Trot)，振動 (Tvib)，電子（=電子励起） (Te) 温度の
4温度に分離する；IV) 試験気体は窒素及び空気とする；
V)磁場の影響は無視する；VI)輻射を考慮し，流れ場を
乱流とする．
流れ場は熱化学的非平衡流に拡張した Navier-Stokes

(NS)方程式と状態方程式により記述される．NS方程式
の構成は全質量，運動量，全エネルギ，化学種質量，回転
エネルギ，振動エネルギおよび電子エネルギ保存則であ
る．一方，電場方程式は，磁場の影響が十分小さいとし
時間微分項を無視したときのMaxwell方程式と，一般化
されたOhmの法則より導かれる．ジュール加熱率は電場
ベクトルと電流密度ベクトルの内積で表現され，全エネ
ルギ及び電子エネルギ保存則に生成項として加えること
で流れ場方程式との結合が行われる．
乱流の振る舞いをNS方程式中に渦粘性モデルを導入し

て表す．ここでは低レイノルズ数型乱流モデルの一つであ
る AKNモデル (1)を用いる．また，輻射輸送方程式は円
筒座標系において離散化し，輻射強度および輻射熱流束
を計算する．輻射輸送方程式中に現れる吸収係数および
黒体放射関数は，Sakai(2) らによって開発された 3-band

モデルを用いて評価する．

2-2. 非平衡モデル
気体の化学組成は，試験気体に窒素を用いるとき
は，5 化学種（N2,N

+
2 ,N,N+, e−），8 化学反応を考慮

する．また試験気体に空気を用いる際は，11 化学種
（N2,O2,NO,N+

2 ,O
+
2 ,NO+,N,O,N+,O+, e−），49化学

反応を考慮する．反応速度定数として，Park(3)のモデル
を採用した．
内部エネルギ交換として，ここで考慮するすべてのエ
ネルギモード間に対してエネルギ交換モデルを導入する．
さらに，重粒子衝突反応に伴う回転・振動エネルギ損失
を非選択的解離モデルにより評価する．また電子衝突解
離反応および電離反応による電子エネルギ損失を考慮す
る．なお，ここで用いたエネルギ交換モデルの参考文献
は，Takahashiらの文献 (4)でまとめられたものと同じで
ある．
粘性係数，熱伝導係数および拡散係数は，一次

Chapman-Enskog展開に基づき多成分・多温度に拡張し
た Yosの近似モデルから求める．化学種間の衝突断面積
は文献 (5, 6) より得た．なおイオン種，電子に関しては両
極性拡散を考慮している．

2-3. 陰極シース
本研究では陰極表面からの電子放出として，プラズマ
領域からの電子流束，イオン流束，壁面から放出される熱
電子，イオン種の壁面衝突により発生する二次電子 ，壁
面に強い電場をかけたときにトンネル効果によって生じ
る電場電子放出を考慮した．これらの電流密度の総和が
放電場の電流密度と等しいとした上で流束保存則を構成
した．さらに，シース層におけるエネルギ流束バランス
から電子温度を求めた．ここでは，陰極表面に到達した
電子及びイオンはすべて吸収されるものと仮定している．
また陰極材料の溶融，内部への熱伝導は無視をした．考
慮したエネルギ流束は，電子，イオンによって輸送され
るエネルギ，熱電子， 二次電子，電場電子放出によって
陰極表面を冷却するエネルギとした．さらに表面からの
輻射及び，プラズマ領域からの対流熱輸送とした．

3. 結果と考察
20kW KUWT（試験気体：窒素）において入力電流

120 A，質量流量0.833 g/secとし，750kW JXWT（試験気
体：空気）に対しては入力電流 500 A，質量流量 12.0 g/sec

の条件をベースラインケースとして設定した．

3-1. 実験結果との比較
20kW KUWTにおける風洞気流のピトー圧 po および

熱流束 qoの計算結果と実験結果 (7)の比較を図 2，3にそ
れぞれ表す．また，大型アーク加熱風洞 750kW JXWT

のノズル出口における質量平均エンタルピの計算結果と
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実験結果 (8)を図 4に示す．ここで質量平均エンタルピは
次で定義される：hav =

∫ R

0
ρuhrdr/

∫ R

0
ρurdr．

それぞれの風洞において，幅広い作動条件に対して解
析値と実験値がおおむね良い一致を示す傾向にあること
が示されている．したがって，本解析モデルでは風洞気
流を適切に予測しているものと考えられる．
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図 2: Comparison with Pitot pressure of the experimen-
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図 3: Comparison with heat flux of the experimental

data for 20 kW KUWT
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図 4: Comparison with mass-averaged enthalpy of the

experimental data for 750 kW JXWT

3-2. 流れ場
図 5, 6にそれぞれ 20kW KUWTおよび 750kW JXWT

における並進温度分布を示す．いずれもコンストリクタ
部において軸近傍の高温（アークコラム）領域と，その

周囲を取り巻く壁近傍のコールドガス領域が現れている．
また，ノズル部では気流は膨張とともに並進温度が低下
することが示されている．ただし，20kW KUWTのコン
ストリクタ出口付近において，一旦並進温度が増加する
領域（x = 30 ∼ 40 mm）が現れる．これはコンストリク
タ部で電離したイオン種がこの領域において速やかに再
結合反応を生じ，それに伴って化学エネルギが熱エネル
ギに解放されるためである．
750kW JXWTでは，コンストリクタ出口 (x = −200

mm)付近において並進温度分布の半径方向の勾配は大き
いが，スロート部入口 (x = 0 mm)においては半径方向
分布が平滑化されていることが示されている．これは主
にカソードチャンバにおいて発達した乱流の影響による
ものであり，この領域においてアークコラムとコールド
ガスの混合が強く促進されることが，大型風洞の特徴的
な点であると思われる．
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図 7, 8にそれぞれ 20kW KUWTおよび 750kW JXWT

の中心軸上における化学種モル分率分布を示す．20 kW

KUWTのコンストリクタ加熱部において激しい解離・電
離反応が生じており、化学種組成の大部分が N+, e− で
占められている．しかし，ノズル部において緩やかな再
結合反応が進み，ノズル出口における主な化学組成は N2

や Nなどの分子，解離原子となっている．
それに対して，750kW JXWT における加熱部では，

20kW KUWT ほど激しい電離反応は生じておらず，原
子種とイオン種および電子が混合したアークコラムになっ
ている．カソード近傍 (x ≈ −100 mm)より下流におい
て，アーク放電による加熱がほぼ終了するとともに再結
合反応が速やかに進む．一方，ノズル膨張部では再結合
反応がほとんど見られない．すなわち，20kW KUWTの
気流に比べて，750kW JXWTにおけるノズル流は化学
的凍結流の傾向となっていることが示される．
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図 7: Axial profile of mole fraction along the center axis

in 20 kW KUWT
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20kW KUWTおよび 750kW JXWTのノズル出口に
おける半径方向温度分布およびエンタルピ分布を図 9，10

に示す．20kW KUWTでは，各温度がノズル出口におい
てそれぞれ明確に分離しており，強い熱的非平衡性が現
れている．化学的凍結流を仮定したAbeら (9)による同風
洞ノズル部の解析結果と比べると，本解析ではノズル出
口における並進および回転温度が大きく評価される傾向
にある．前述の通り，ノズル部において再結合反応が進
むことで化学エネルギから熱エネルギへの変換が生じる．
したがって，膨張過程においても再結合反応が進むよう
な 20kW KUWTのケースでは，ノズル部でも流れが比
較的高い温度を維持することが可能であると考えられる．
一方，750kW JXWTのノズル流では再結合反応があま
り生じないために，膨張に伴う温度低下は凍結流膨張の
ものと近くなっている．これらのことから，アーク加熱
気流の形成に対して，ノズル部における化学反応の果た
す役割は大きく，無視できないことが示される．
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図 9: Radial profile of temperatures and enthalpy at the

nozzle exit in 20 kW KUWT
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3-3. 輻射・乱流熱輸送
図 11は 20kW KUWTにおける輻射熱流束の分布であ

る．コンストリクタ部のアークコラム領域からコールド
ガス及び壁面へのエネルギ輸送が，極めて強い輻射によっ
て担われることが示されている．なお，ここでは図示し
ていないが，20kW KUWTは比較的に小型であることか
らレイノルズ数が小さく，乱流の役割は弱い．
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図 11: Radiative heat flux contours in 20 kW KUWT

for the baseline case

750kWアーク加熱風洞のコンストリクタ出口およびス
ロート入口における熱流束と並進温度の半径方向分布を
図 12および図 13に示す．高温領域の存在するコンスト
リクタ出口において輻射熱流束は大きく，対流熱流束と
おおよそ同じ高さのピークを持っている．一方で，気体
の温度が 10000Kを下回るにつれて輻射の影響が小さく
なるため，スロート入口において輻射熱流束は小さくなっ
ている．したがって，この領域の熱輸送はほぼ対流熱流
束が大部分を担っていると言える，その中でも乱流熱流
束の影響が大きいことが確認できる．

3-4. 陰極シースによる電圧降下
図 14に 20kW KUWTにおけるアーク電圧の実験値お

よび解析値 (シースモデルを考慮したケース・していない
ケース) の比較を示す．ここで，アーク電圧は陰極と陽極
間の電位差で定義している．シースモデル無しのケース
では，15-20V程アーク電圧の実験値を過少予測していた
が，シースモデルを導入することで様々な運転条件に対
して実験結果との一致が改善されていることが示されて
いる．次に 750kW JXWTにおけるアーク電圧の実験値
および解析値のシースモデル有り・無しの比較を図 15に
示す．20kW KUWTのケースと同様にシースモデルの導
入によって，アーク電圧予測値の改善が図られ，実験値
と良い一致を示す．ただし，入力電流 (I)が低く、流入質
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図 12: Radial profiles of heat fluxes and temperature in

750 kW JXWT for the baseline case at the constrictor

exit (x = −200 mm)
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図 13: Radial profiles of heat fluxes and temperature in

750 kW JXWT for the baseline case at the throat inlet

(x = 0 mm)

量流量 (ṁ)が大きいケースでは実験値とのずれが大きい．
電極上のアーク付着点における放電の三次元的挙動も含
めて，さらなる調査が必要であるものと推察される．

4. 結論
九州大学 20kW, (KUWT)及び JAXA 750kW (JXWT)

アーク加熱風洞を対象に，熱化学的非平衡流と電場を連
成させた数値解析コードを開発した．さらに，高精度の
輻射モデル・乱流モデルを導入し，アーク加熱気流にお
ける輻射・乱流による熱輸送の詳細な調査・検討を行い，
解析モデルの高精度化を行った．
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図 14: Comparison of arc voltage for 20 kW KUWT
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図 15: Comparison of arc voltage for 750 kW JXWT

各風洞のコンストリクタ部において，強い加熱ととも
に解離・電離反応が速やかに進むとともに，中心軸近傍に
高温領域が生じ，その周囲を取り巻く比較的低温のコー
ルドガス領域が形成されることが確認された．ノズル部
においては超音速膨張とともに各温度が低下し，加熱部
において解離・電離した化学種の再結合反応が進むこと
を明らかにした．特に 20kW KUWTでは，ノズル膨張部
において原子種やイオン種の再結合反応が非常に重要な
役割を担うことがわかった．
20kW KUWTの加熱部において，風洞加熱部における
輻射の役割を定量的に明らかにした．輻射による熱輸送
はコンストリクタ放電部において非常に大きく，一方で
ノズル膨張部において膨張による温度低下と共に急激に
減衰することが示された．また，750kW, JXWTのよう
な大型アーク加熱風洞内部における乱流熱輸送と輻射熱
輸送の挙動を明らかにした．コンストリクタ放電部にお
いて輻射と乱流による熱輸送が大きな役割を担うことが
示された．さらに，温度が低下し輻射の影響が小さくな
るスロート部において，乱流が支配的な役割を担うこと
を示した．したがって，風洞における熱損失や熱効率や
正確に見積もる上で，輻射や乱流を適切に予測する必要
があることが明らかになった．
さらに，それぞれのアーク加熱風洞に対して陰極壁面

近傍におけるシースモデルを構築し，その電圧降下を評
価した．アーク電圧の実験値と解析値の比較において，本
研究におけるシースモデルを導入することで，幅広い作
動条件に対して良い一致を示す傾向になることが明らか
になった．
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レーザー推進機のビームライディング性能に関する数値解析

高橋聖幸 (東北大学),大西直文 (東北大学)

Numerical Analysis of Beam Riding Performance for Laser Propulsion Vehicle
Masayuki Takahashi (Tohoku U.) and Naofumi Ohnishi (Tohoku U.)

Abstract
A beam riding performance is very important for a stable flight of a laser propulsion vehicle. We have developed a three-

dimensional hydrodynamics code coupling with six-degree-of-freedom equation of motion of the laser propulsion vehicle for

analyzing beam riding performance through numerical simulations of flowfield interacting with unsteady motion of the vehicle.

An asymmetric energy distribution was initially added around the focal spot (ring) in order to estimate the beam riding performance

against laser offset and laser oblique incidence. The centering performance of the vehicle is good with the initial laser offset due to

an asymmetric blast wave. However, the Euler angle grows and never returns to zero in a time scale of laser pulse. It is necessary

that the tipping performance of the vehicle is improved against the laser offset. Also, when the laser is irradiated to the vehicle

with initial tipping angle, we found that the vehicle can obtain restoring moments to cancel the initial angular offset. The tipping

performance is promising with the laser oblique incidence, though the vehicle cannot get sufficient restoring force in particular

angle. Finally, we showed that a precessional motion due to a gyro spin improves the tipping performance of the vehicle.

1. はじめに
レーザー推進は 1970 年代に Kantrowitz によって提唱さ

れ [1]，以降様々な研究が続けられてきた [2–4]．気体駆動
型のレーザー推進では，地上基地から高強度パルスレーザー
を機体が持つ放物型のミラーに向かって照射する．ミラー
によってレーザーは集光され，大気の絶縁破壊が生じ集光
点付近にプラズマを生成する．プラズマがレーザーエネル
ギーをさらに吸収することによってブラスト波が形成され，
機体はそれを受け止めることで推力を獲得する．
機体が連続的に推力を獲得するためには，機体のビームラ

イディング性能が重要である [4]．レーザーが理想的な照射
位置からずれ，オフセットを持って入射した場合に，機体が
そのオフセットを打ち消すような復元力を得る必要がある
(センタリング性能)．また，機体軸が傾き角を持っている場
合にも，傾き角が小さくなる方向に運動しなければ機体の姿
勢は安定しない (ティッピング性能)．レーザーオフセット
や機体の傾きが拡大するような機体形状をしていると，レー
ザーの光路から離脱し推力を獲得出来なくなるため，より優
れたビームライディング性能を持つ機体の模索が行われて
いる．
現在のレーザー推進機体の中でもビームライディング

性能に優れた機体として Lightcraft が提案されている [2]．
Lightcraft は 3 種類の部品からなる機体であり，前部胴体，
カウル，後部胴体から構成される．後部胴体に向かってレー
ザーを照射すると，後部胴体の放物型のミラーによってカウ
ル内側へと集光され，トーラス状のブラスト波を生成する．
Lightcraft の形状の中でも Type-200 が特に優れた飛行性能
を示している．Myraboらは Lightcraft Type-200の飛行実験
において，50 gの機体を 71 mの高度まで打ち上げることに
成功している [2]．
これまでの研究においては，Lightcraft の形状に対して

レーザーにオフセットを持たせた場合の機体軸に対して
垂直方向，角度方向インパルスの測定が行われている [4]．
また，インパルスの実験値を用いて軌道解析も行われて
いる [3]．ジャイロ回転を加えた場合の飛行実験も行われ，
ジャイロ回転はビームライディング性能向上に大きく寄与
することが分かっている [2]．
しかし，レーザーオフセットを持たせた場合とレーザーを

斜めに入射する場合にオフセットや傾き角がどの程度の値
になるかという定量的な議論は行われていない．特にレー

ザーを斜めに入射する場合の，センタリング，ティッピン
グ性能の評価は十分ではない．ジャイロ回転がビームライ
ディング性能改善にどの程度寄与するかという議論も十分
ではない．
本研究ではレーザーにオフセットを持たせた場合の推力，

モーメントの計算を行い，それらを外力として 6 自由度運
動方程式を解くことで，Lightcraftのオフセットと傾き角の
時間変化を計算する．軌道解析の際に，機体の速度や角速度
を機体周りの流れ場に加えることで，機体の運動によって誘
起される流れをモデル化する．さらに，機体軸に対してレー
ザーが傾きを持って入射する場合に，機体がどのような運
動をするかを解析する．シングルパルスに対するセンタリ
ング性能，ティッピング性能を調べ，より優れたビームライ
ディング性能を持つ機体を模索する．

2. 数値計算法
2-1 流れ場の数値計算法

Lightcraftに生ずる力を計算するために流れ場の数値計算
を行う．Lightcraft周りの流れ場は衝撃波を伴うため，物体
と流れ場との相互作用を数値流体力学を用いて計算する必
要がある．以下で流れ場の数値計算手法について記述する．
流れ場の支配方程式

Lightcraft 周りの流れ場の計算には，以下に示す Navier-

Stokes方程式を用いる．

∂Q
∂t
+
∂

∂x
(E − Ẽ) +

∂

∂y
(F − F̃) +

∂

∂z
(G − G̃) = 0. (1)

ここで, 保存量ベクトル Q, 非粘性流束ベクトル E, F,G，
粘性流束ベクトル Ẽ, F̃, G̃ はそれぞれ以下のように与えら
れる．

Q =

⎛⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎝

ρ
ρu
ρv
ρw
e

⎞⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎠ , (2)

E =

⎛⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎝

ρu
ρu2 + p
ρuv
ρuw

(e + p)u

⎞⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎠ ,F =
⎛⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎝

ρu
ρvu
ρv2 + p
ρvw

(e + p)v

⎞⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎠ ,G =
⎛⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎝

ρu
ρwu
ρwv
ρw2 + p
(e + p)w

⎞⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎠ , (3)
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Ẽ =

⎛⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎝

0
τxx
τxy
τxz

τxxu + τxyv + τxzw + κTx

⎞⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎠ , (4)

F̃ =

⎛⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎝

0
τyx
τyy
τyz

τyxu + τyyv + τyzw + κTy

⎞⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎠ , (5)

G̃ =

⎛⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎜⎝

0
τzx
τzy
τzz

τzxu + τzyv + τzzw + κTz

⎞⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎟⎠ . (6)

ここで, ρ は密度, u は速度の x 方向成分, v は速度の y 方
向成分, wは速度の z方向成分, eは単位体積あたりのエネル
ギー, pは圧力である．τi, j は応力テンソルの i, j成分，κ は
熱伝導係数，T は温度である．
機体にジャイロ回転を加えた場合は Navier-Stokes計算を

行うが，計算負荷を考慮し，ジャイロ回転を加えていない場
合は Euler計算を行う．
離散化手法
対流項の離散化にはセル中心有限体積法を用いる [5]．一

般曲線座標を取り扱う場合，一般曲線座標系で表される数値
流束を用いるべきである．しかし，局所座標回転を用いるこ
とで一般曲線座標で表される数値流束を用いずに，直交座標
系で表されるスキームが適用可能となる [6]．直交座標系で
示される物理量に対し，局所回転行列を作用して速度ベクト
ルを面の法線方向成分，接線方向成分に分解する．そこに直
交座標系の Riemann解法スキームを適用し局所回転座標系
における数値流束を求め，それを局所回転逆行列を作用する
ことで一般座標方向の流束を評価する．
本研究では数値流束の計算には，MUSCL法によって空間

2 次精度に高次精度化された AUSM-DV 風上スキームを用
いる [7, 8]．
粘性項の評価には 2 次精度中心差分を用いる．一般座標

方向の面の面積ベクトルから算出されるメトリックスを用
いて，速度ベクトルの空間微分値を求める [9]．支配方程式
を体積積分する際には，保存則を保つために flux formに変
形した粘性項を用いる．粘性係数の導出には Sutherland の
式を用いる．
時間積分は 1次精度 Euler陽解法を用いる．非定常問題に

おいては時間積分が得られる解に大きく影響する場合があ
るが，4段階 Runge-Kutta法による時間積分も行ってみた結
果，計算結果に大きな変化は見られないため，本研究では，
1次精度で十分であると判断した．
2-2 軌道の数値計算法
数値流体力学によって機体にかかる力を求め，それを外力

と考えることで機体の軌道計算を行うことが出来る．軌道
計算によって機体の傾き角やレーザーオフセットの時間変
化を計算し，機体のセンタリング性能，ティッピング性能を
評価する．以下に軌道の数値計算法を示す．
支配方程式
機体速度，機体角速度は 6 自由度運動方程式を数値的に

積分することで計算する [10]．以下に 6 自由度運動方程式
を示す．

m(U̇ + QW − RV) = Xg + Xa, (7)

m(V̇ + RU − PW) = Yg + Ya, (8)

m(Ẇ + PV − QU) = Zg + Za, (9)

IxxP + (Izz − Iyy)QR = Lg + La, (10)

IyyQ + (Ixx − Izz)RP = Mg + Ma, (11)

IzzR + (Iyy − Ixx)PR = Ng + Na. (12)

ここで mは機体質量, U,V,W は機体速度，P,Q,Rは機体角
速度の機体固定座標系における X, Y, Z 方向成分である．さ
らに Ixx, Iyy, Izz は機体固定座標系 X, Y, Z 軸に関する慣性能
率，Xa, Ya, Zaは機体に作用する空気力，Xg, Yg, Zgは機体に作
用する重力の機体固定座標系の X, Y, Z 方向成分，Lg,Mg,Ng

は重力傾斜トルク，La,Ma,Na は空力モーメントの機体固定
座標系の X, Y, Z 方向成分である．なお機体の対称性により
慣性乗積 Ii j(i � j)は全て 0となる．
外力項
外力としては空気力，空力モーメント，重力，重力傾斜ト

ルクを考慮する．
空気力の機体固定座標系における成分 Xa, Ya, Za は，流体
計算から求まる機体表面の圧力を機体表面で積分すること
によって求める．
空力モーメントの機体固定座標系における成分 La,Ma,Na

は，機体表面の微小部分に生じる力に，重心の位置ベクトル
と微小要素の位置ベクトルとの距離ベクトルを外積を機体
表面で面積分して求める．粘性計算時は応力の表面積分値
も加える．
重力は，地面固定座標系における成分に変換行列を作用し

機体固定座標系における成分 Xg, Yg, Zg に変換する．

Xg = −mg(cosΘ cosΨ), (13)

Yg = −mg(sinΦ sinΘ cosΨ − cosΘ sinΨ), (14)

Zg = −mg(cosΦ sinΘ cosΨ + sinΘ sinΨ). (15)

ここで g は重力加速度であり，9.8 m/s2 である．また
(Φ,Θ,Ψ) は地面固定座標系 XEYEZE 系と機体固定座標系
XYZ 系との間のオイラー角である．
さらに，重力が復元力として働く重力傾斜トルクも作用す

る [11]．これは地球中心から機体の微小要素までの距離が
異なることによって生ずるモーメントである．地球の中心
から距離 Rの位置の質量 dmの質点に働く重力 dFは

dF = −μdm
R3

R, R = R0 + r. (16)

R0 は地球の中心から機体の質量中心までの距離ベクトル，
r は機体の質量中心から微小質量要素 dm までの距離ベク
トル，μ は地球重力定数である．地球重力定数は地球質量
6.0 × 1024 kgに万有引力定数 6.7 × 10−11 m3/kg · sをかけた
ものである．本研究では，機体飛行高度は地球中心から機
体の質量中心までの距離に比べて十分小さいため，地球中
心から機体の質量中心までの距離は地球の半径に近似する．
すなわち，|R0| = 6400 mで固定する．したがって，重力 dF
によって生ずる微小なトルク dMは

dM = r × dF = −μdm
R3

r × R ≈ −μdm
R3

r × R0, (17)

と求められる．これを機体表面で面積分したものが重力
傾斜トルクであり，オイラー角を用いて機体座標系へ変換
する．
機体の重心位置，姿勢
オフセットと傾き角を評価するために，機体の重心の座標

とオイラー角についての微分方程式を時間積分する．地面
固定座標系に対する機体の重心座標を (xe, ye, ze)とし，以下
の方程式より求める [10]．

dxe

dt
= U cosΘ cosΨ

+V(sinΦ sinΘ cosΨ − cosΦ sinΨ)

+W(cosΦ sinΘ cosΨ + sinΦ sinΨ), (18)

dye

dt
= U cosΘ sinΨ

+V(sinΦ sinΘ sinΨ + cosΦ cosΨ)

+W(cosΦ sinΘ sinΨ − sinΦ cosΨ), (19)
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dze

dt
= −U sinΘ + V sinΦ cosΘ +W cosΦ cosΘ. (20)

一方，オイラー角の時間変化と機体角速度の関係は次の通
りである．

Φ̇ = P + Q sinΦ tanΘ + R cosΦ tanΘ, (21)

Θ̇ = Q cosΦ − R sinΦ, (22)

Ψ̇ = Q sinΦ secΘ + R cosΦ secΘ. (23)

機体の重心位置 xe, ye, ze とオイラー角 Φ,Θ,Ψは 6個の 1

階微分方程式であるので，6個の未知変数に対する初期条件
と，U,V,W, P,Q,Rの時間履歴が与えられれば数値的に積分
することが出来る．それによって，地面固定座標系に対する
機体の重心位置と姿勢が決定される．時間積分には 4 段階
Runge-Kutta法を用いる．
流体計算と軌道計算の結合
流体計算は機体固定座標系で行うが，この系において機体

の移動をモデル化するために流体計算と軌道計算の結合を
行う．軌道計算によって得られた機体座標系における機体
速度 U = (U,V,W)T の時間変化，角速度Ω = (P,Q,R)T の時
間変化を流体計算にフィードバックする．まず，機体の速度
の時間変化を ΔU = (ΔU,ΔV,ΔW)T とすると

ΔUn = Un − Un−1, (24)

より求め，流体計算における場の速度ベクトル u = [u, v,w]T

から時間変化分を引く．すなわち，

un
new = un − ΔUn, (25)

とする．また，角速度の時間変化を ΔΩ = (ΔP,ΔQ,ΔR)T と
すると時間変化は以下のように求められる．

ΔΩn = Ωn −Ωn−1. (26)

次にセル中心の位置ベクトル rc を六面体セルを作る 8格子
点の平均値より求めて，セル中心と機体重心の距離ベクトル
rc − rg との外積をとったものを速度として流体計算におけ
る速度ベクトルから引く．すなわち

un
new = un − ΔΩn × (rc − rg), (27)

と更新される．そして，この場の速度ベクトルを用いて，保
存量ベクトル Q = (ρ, ρu, ρv, ρw, e)T を計算することで機体
移動をモデル化する．
2-3 光線追跡法
機体に向けてレーザー光線を入射する際，ミラーで反射さ

れたレーザーはどこに集光されるか，どの程度のエネルギー
を持って集光されるのかを評価する必要がある．機体に対
して何のオフセットも持たずに入射する場合はレーザーは
解析的な焦点に全て集光されるため，光線追跡を行う必要は
ない．一方でオフセットを持たせて入射すると，レーザーの
集光点は解析的な位置から変化はしないが，どのようなエネ
ルギー分布となるかは光線追跡を用いないと計算できない．
またレーザーを機体軸に対して斜めに入射する場合は，レー
ザーは解析的な位置に集光され無いため光線追跡は不可欠
である．本研究ではレーザーにオフセットを持たせて入射
した場合，斜めに入射した場合についての機体性能を評価す
るため，光線追跡法を導入する [12, 13]．
本研究ではガウシアンレーザーを約 10,000本に分割して

機体に入射する．3 次元格子の機体軸周方向平面において，
エネルギー強度が最大となる箇所を集光位置と判断する．
入射レーザーの時間履歴は無視し，ブレイクダウンの過程
は集光点のみで瞬時に終わると仮定する．プラズマによる
レーザーエネルギー吸収率は 40 %とする [14]．

3. 計算条件
3-1 計算格子
計算格子生成にはマルチブロック法を用いる．マルチブ

ロック法では計算領域を複数のブロックに分割して計算格
子生成を行う．この手法を用いた計算格子の利点は，境界条
件の設定が容易であるという点である．マルチブロック法
を用いて 2 次元的に生成された計算格子を軸周りに 5 度刻
みで回転することによって，3次元格子を生成する．
3-2 初期条件
初期条件は海抜 0 mでの大気の圧力，密度の値を用いる．

また，2原子分子を仮定し，比熱比 γは 1.4とする．軌道計
算における初期条件としては，地面固定座標系と機体固定座
標系は位置，姿勢共に一致させ角速度は与えない．また初期
条件として 420-Jのガウシアンレーザーを機体に入射する．
レーザーは 2.3-cm FWHMの空間強度分布を与える．
3-3 境界条件
壁面はすべり有り壁面条件とする．ジャイロ回転を加え

る場合は回転壁面条件を課し，定常流を得た後にレーザーを
照射することで回転流れをモデル化する．
遠方境界は全て保存量を 0 次外挿する．遠方境界では亜
音速流出と超音速流出が混在しており，亜音速流出時には非
物理的な反射波が生じてしまう．反射波の影響を取り除く
ために，計算領域を十分広く取り，反射波が機体に到達する
前に計算を終了する．
また，機体から離れた領域では格子間隔が大きくなるよう

に不等間隔格子を用いる．遠方境界付近において格子幅が
大きくなることで，波を鈍らせ，反射波の強さを抑えること
も期待出来る．粘性計算を行う場合には，Re数から境界層
解像に必要な最小格子幅を求め，それを用いて格子生成を
行う．
軸周はプリズム格子が生成され特異点となる．このよう

な特異点では格子が密集するために数値的な不安定が大き
くなる．非物理的な不安定を抑えるために，軸周りの格子に
おいて保存量を平均化した．

4. 計算結果および考察
4-1 ビームライディング性能
オフセット 5 mmを持たせレーザーを入射する．レーザー

オフセットは初期値 5 mmから時間経過に従って減少してお
り，センタリング性能は優れている (図 1(a))．一方，図 1(b)

より，傾き角は時間経過に従って増大していることが分か
る．傾き角は時間が経過したとしても 0◦ であることが理想
的であるため，ティッピング性能は改善の必要があると考え
られる．また，次のレーザーパルス入射時におけるオフセッ
トと傾き角の値を求めるために，ブラスト波と機体との相互
作用が十分に弱くなった後の機体の重心位置，オイラー角，
時間を初期値として 6 自由度運動方程式を解く．計算結果
より，25 Hzのパルスレーザーを仮定した場合では，次のパ
ルス入射時にはレーザーオフセットは-2.0 mmまで減少し，
傾き角は 7.0◦ まで増大すると予測出来る．
4-2 ティッピングモーメントの時間変化
ティッピングモーメントは 15 μs で最大値を持ち，こ
のピークモーメントが傾き角増大の主要な原因である
(図 2(a))．この最大のモーメントを減らすことが出来れば，
ティッピング性能は向上すると考えられる．図 2(b)におい
て，強いブラスト波がカウルの接続部に到達した時に最大の
モーメントが生じることが分かる．また，時間発展初期の値
は Sedovによる相似解と一致することが確かめられた [15]．
圧力分布より，ピークモーメントを減らすために 2 つの案
が考えられる．一つは集光点をカウル接続部から離すとい
う案である．ブラスト波はカウル接続部に到達する時には
減衰し，モーメントは減少すると予測出来る．もう一つは
Airbreathing Modeに見られる様に，カウル接続部を取り除
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くという案である．接続部を取り除くことでブラスト波と
接触する面積が小さくなるため，モーメントは減少する．

(a)レーザーオフセットの時間変化

(b)傾き角の時間変化

図 1 5 mmのオフセットを持たせてレーザーを入射した場合の
レーザーオフセット，傾き角の時間変化.

(a)ティッピングモーメントの時間変化

(b) 15 μsの圧力分布

図 2 ティッピングモーメントの時間変化と圧力分布.

4-3 焦点位置依存性
焦点位置によるティッピング性能の変化を見るためにカ

ウル接続部から焦点位置までの距離が 20，25, 30 mm とい

う 3種類の機体を用意する (図 3)．3種類の機体で固定する
パラメータは機体全長，機体径，また重心からカウル接続部
までの腕の長さである．図 4 は初期レーザーオフセットが
5 mmの場合の傾き角の時間変化を示している．カウル接続
部から焦点までの距離を離すことで，傾き角の増大を抑える
ことが出来ることが分かる．また，3者でセンタリング性能
に関して大きな変化は無かった．

(a) type A (20 mm) (b) type B (25 mm)

(c) type C (30 mm)

図 3 異なる焦点位置を持つ 3種類の機体形状.

図 4 焦点位置を変えた場合の傾き角の時間変化.

4-4 Airbreathing Modeとの比較
カウル接続部が存在する機体 (Conventional Vehicle) と

Airbreathing Mode I (AB I)，そしてより長いカウルを持つ
Airbreathing Mode II (AB II) を用意する (図 5)．カウル接
続部を除くことで時間発展初期に発生するピークモーメン
トを減少させることが出来るため，Airbreathing Mode の
ティッピング性能は接続部が存在する場合に比べて向上し
た (図 6)．また，Airbreathing Mode II においては，センタ
リング性能が Airbreathing Mode Iに比べて改善されること
が分かった．より大きいカウルによって，ブラスト波とカウ
ルが相互作用している時間が長くなることでより大きなセ
ンタリングの復元力が得られると考えられる．
4-5 レーザー斜め入射の場合
図 7は機体が 5◦，10◦，15◦ の傾き角を持つ時にレーザー
が入射した場合の光線追跡結果を示している．オフセット
はいずれの場合も 0 mmである．全ての場合で，レーザーは
設計された場所には集光されておらず，特に傾き角が 10◦，
15◦ の場合はカウルの外側で集光されることが分かる．図 8

はレーザー光軸と機体軸が成す角度 α の時間変化を示して
いる．初期傾き角が 5◦ の場合，集光位置がカウルの内側に
存在しており，機体下部のブラスト波の強度が上部に比べて
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(a) Conventional Vehicle (b) airbreathing mode I

(c) airbreathing mode II

図 5 Airbreathing Modeとの比較のための機体形状.

(a)レーザーオフセットの時間変化

(b)傾き角の時間変化

図 6 レーザーオフセットと傾き角の時間変化の Airbreathing
Modeとの比較.

高いので傾き角は減少する．一方 10◦ の場合は傾き角が減
少しないが，これは傾き角の増大へ寄与する機体上部の圧力
が，下部に比べて高いからである．15◦ の場合は，10◦ の場
合と同様に集光点はカウルの外側だが，機体下部の圧力が上
部に比べて非常に高いために傾き角が減少する．機体下部
を強いブラスト波が伝搬することによって十分な復元力を
得ることが出来る．
4-6 ジャイロ回転による影響

Lightcraft に 10,000 rpm のジャイロ回転を与え粘性計算
を行った結果，無回転の場合に比べて傾き角増大が抑えられ
た (図 9)．これはジャイロ回転による歳差運動と，旋回流が
カウル内側へ巻き込まれることによる復元モーメントによ
るものである．さらに長時間に渡って飛行軌道を追跡する
と，歳差運動により傾き角が振動する (図 10)．ジャイロ回
転を加えない場合，傾き角は単調に増加するが，ジャイロ回

転を加えると単調増加が妨げられるためティッピング性能
が大幅に改善される．飛行を続けると粘性によってジャイ
ロ回転速度は減衰するため，ジャイロ回転を長時間維持出来
る機構の実装が有効である．

(a) 5 degree

(b) 10 degree

(c) 15 degree

図 7 初期角度による集光位置の変化.

5. まとめ
本研究では流体計算，軌道計算，光線追跡コードの開発を

行い，Lightcraftのセンタリング，ティッピング性能の評価
を行った．
レーザーオフセット 5 mm を与えてレーザーを入射した

場合，優れたセンタリング性能を示すことが確認出来た．一
方，傾き角が増大していくことからティッピング性能には
改善の余地があることが分かった．ブラスト波伝播の初期
において発生するモーメントが最も大きく，このモーメン
トを小さくすることでティッピング性能が向上する．レー
ザーオフセット入射時のティッピング性能を向上させる方
法として後部胴体から焦点位置までの距離を大きくする，
Airbreathing Modeを用いることが有効であるということが
分かった．
次に，レーザーが機体軸に対して斜めに入射した場合のセ

ンタリング，ティッピング性能を調べた．レーザー傾斜角が
存在する場合，生成されるブラスト波に偏りが生じること
で，機体にオフセットと傾き角を誘起するということが分
かった．また，大きな角度においても角度方向に復元力が得
られることが分かった．
さらに，ジャイロ回転によるビームライディング性能へ

の影響を調べた．ジャイロ回転によって歳差運動が生じ
ティッピング性能が大幅に改善された．
今後はレーザー斜め入射に対するジャイロ回転の影響を

検証する．また第 2 宇宙速度への加速を想定し，超音速飛
行時のビームライディング性能も調べる必要がある．より
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(a) 5 degree

(b) 10 degree

(c) 15 degree

図 8 レーザー斜め入射の場合の αの変化.
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図 9 ジャイロ回転の有無による傾き角の時間変化の比較.

良いビームライディング性能を持つ機体を模索するため，複
数回レーザーパルスを用いて長時間の飛行に対しての性能
評価も必要である．
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図 10 ジャイロ回転が誘起する歳差運動による傾き角の振動.
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