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振動するショック・フリー翼まわりの 
非定常遷音速流の数値シミュレーションに与える 

乱流モデルの効果について 
 

磯貝紘二（九州大学、名誉教授） 
 
Effects of Turbulence Models on the Unsteady Transonic Aerodynamics 

Around an Oscillating Shock-Free Airfoil 
 

Koji ISOGAI（Kyushu University, Prof. Emeritus） 
 

ABSTRACT 
 

The paper presents the results of numerical simulations of the unsteady transonic flow around an oscillating shock-free 
airfoil (NLR7301) using the RANS code. The effects of the two turbulence models, namely, the Baldwin & Lomax’s 
algebraic model and the Menter’s SST k- model, on the unsteady transonic flows around the shock-free airfoil are 
examined in detail. It is shown that both the models give the fair agreement with the experimental data of pressure 
distributions and the lift and pitching moment for the shock-free condition while they give poor agreement with those of 
the experiment for the off-design condition where the strong shock wave exists on the upper surface of the airfoil. 

 
１．はじめに 

良く知られているように、民間輸送機の多くが遷

音速領域で巡航飛行する。衝撃波の発生による抵抗

発散の可能性のある遷音速領域における飛行を可能

にしたのが、抵抗発散の原因である強い衝撃波の発

生を極力抑制した所謂超臨界翼(Supercritical wing) 
あるいはショック・フリー翼型（Shock-free airfoil）
の発明である。ところで、遷音速領域は空力弾性の

観点からは、フラッターや LCO (Limit Cycle 
Oscillation) 等の強度上好ましくない不安定現象が

起こり易い領域として知られ、しかもそれらの現象

の予測が極めて困難な領域でもある。また、NASA
の Farmer & Hanson の報告１）によれば超臨界翼は遷

音速領域で従来使われてきた翼型に較べより深いフ

ラッター速度の落ち込み(Transonic Dip) を生じるこ

とが指摘されている。遷音速領域のフラッター現象

の予測が困難な理由は翼面上に発生する衝撃波と乱

流境界層の相互干渉による非定常空気力の予測が

(1970 年代以降多くの研究がなされているにもかか

わらず)いまだに、理論的な予測精度や信頼性が確立

されていないことによる。遷音速における衝撃波と

乱流境界層の相互干渉を含めた非定常空気力の予測

には、レイノルズ平均ナビエ・ストークス（Reynolds 
Averaged Navier-Stokes: RANS）方程式を用いた数値

シミュレーションが用いられるが、それには時間平

均操作によって失われた乱流に基づく応力（レイノ

ルズ応力）を与える所謂乱流モデルが不可欠である。

定常空気力のシミュレーションについての乱流モデ

ルの評価は、これまでに多くの研究が成されてきた

が、非定常流、特にフラッター現象の予測を行う上

で不可欠の振動翼まわりの非定常流特に遷音速流に

ついて予測精度や信頼性に与える乱流モデルの評価

に関しては、遷音速における実験データが極めて少

ないこともあり、筆者が知る限り、以下の 2 例のみ

である。 
Bohbot & Darracq2) は、乱流モデルとして、Baldwin 

& Lomax (B & L model) の代数モデル 3)およびSpalart 
& Allmaras の一方程式モデル４）を用いた RANS コー

ド に よ る 計 算 と Davis & Malcolm に よ る

NACA64A010 翼に対する実験データ５）(M∞=0.79, 

=4deg, Re=1.2x107)を比較することにより、両モデル

の評価を行っている。また、 は、 の

 モデル７）を用いた コードによる計算と

の実験データ５）(M∞=0.79, =0 deg, 

Re=1.2x107) を比較することにより同モデルの評価

を行っている。以上の 例は何れも

による という対称翼に対する実験デー

タで、しかも、無次元振動数  翼

弦長、 翼の円振動数、 一様流の流速 がそれぞ

れ および のみである。これらの

ケースのみでは、十分な評価を行ったとは云えず、

マッハ数や無次元振動数あるいは異なる翼型等に対

する広範囲のパラメーターについての評価を行う必

要があることは、明らかである。特に飛行条件の変

化に対して敏感とされる 振動する ショック・フリ

ーの翼型に対する乱流モデルの効果についての検証
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はまだ行われていない。本報告では、オランダの航

空宇宙技術研究所 の が同研究所

で開発されたショック・フリーの翼型 につ

いて行った実験で得たデータ（後述するように、マ

ッハ数および平均迎角の異なる ケースについて、

無次元振動数を種々に変えた実験を行っている）と

コードを用いた計算との比較を行うことによ

って、代表的な乱流モデルである

の代数モデル３）と の  モデル１０）の

評価を行ったので報告する。

２．数値計算法

本研究で使用したナビエ・ストークス・コードは

筆者が独自に開発した 次元の コード１１）で、

差 分 ス キ ー ム と し て の

法１２）および

の ス

キーム１ ）を使用している。使用した差分格子は 型

の構造格子で格子数は である。文献 にお

いて、定常計算については標準的な 翼に対

する圧力分布および乱流境界層の速度分布について

実験値 との比較を行い、また、非定常計算につい

て は 、 に よ っ て 振 動 す る

翼に対して得られた実験値について非

定常圧力分布を比較することによって、同計算コー

ドは十分信頼できる結果を与えることが示されてい

る。乱流モデルとしては、 のモデ

ルを用いているが、衝撃波はく離が起こらない場合

には、圧力分布等は実験値と良く一致することが示

されてる。

３．計算結果および実験値との比較

本節では、 節で概要を述べた 次元 コード

を用いて、ピッチング振動するショック・フリー翼

について、 の代数モデル３）

および の  モデル１０）を用いた計算

を行い、 が行った実験データ８）と比較する

ことによって、両モデルの評価を行う。 は

以下に示す ケースについて、 ％翼弦長点まわり

に振幅 度でピッチング振動する 翼につ

いて、翼上下面の圧力分布（上下面それぞれについ

て 点）を計測すると伴に、計測した圧力分布を積

分することによって揚力および 翼弦長点まわり

のピッチング・モーメントを算出している。 以下、

はピッチ角、 は無次元時間で で定義さ

れている、 は時間である。

 

ケース（１） 
M∞=0.70,=0.85o+0.5osinkt, Re=2.1x106 

    K=0.024, 0.192 

 

ケース（２）

M∞=0.70,=3.0o+0.5osinkt, Re=2.1x106 

    K=0.024, 0.144, 0.192 

 

ケース （３） (ショック・フリーの条件) 

   M∞=0.745,=0.85o+0.5osinkt, Re=2.2x106 

    K=0.068, 0.136, 0.181 

 

の論文では揚力係数 k およびピッチン

グ・モーメント係数 m は複素表示を用いて、それ

ぞれ次のように定義されている（註１）、すなわち、

"'
 ikkk  、

"'
 immm  （１）

ここで、 1i 、
'
k および

"
k はそれぞれ k の

実部および虚部であり、
'
m および

"
m はそれぞれ

m の実部および虚部である。また、 k および m は

通常の（複素表示の）揚力係数 ,LC およびピッチン

グ・モーメント係数 ,MC と次の関係にある、すな

わち、 

  ,

1
LCk  、   ,

2
MCm  （ ）

ここで、 ,LC および ,MC はそれぞれ単位振動振幅

当たりの揚力およぶピッチング・モーメント係数（頭

上げ正）である。 以下に、紙面の制限により、ケー

ス（１）とケース（３）について計算結果と実験結

果の比較を示す。

 ケース（ ）に対する計算結果と実験値との

比較

図 に、 に対する振動 サイクル間の代

表的な四つの位相における翼まわりの等密度線図を、

モデルと モデルを比較する形で示し

ている。このケースでは上面の１８％翼弦長点付近

註 1）Tijdeman の論文では k および m はそれぞれ k および m と表記されている。 
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はまだ行われていない。本報告では、オランダの航

空宇宙技術研究所 の が同研究所

で開発されたショック・フリーの翼型 につ

いて行った実験で得たデータ（後述するように、マ

ッハ数および平均迎角の異なる ケースについて、

無次元振動数を種々に変えた実験を行っている）と

コードを用いた計算との比較を行うことによ

って、代表的な乱流モデルである

の代数モデル３）と の  モデル１０）の

評価を行ったので報告する。

２．数値計算法

本研究で使用したナビエ・ストークス・コードは

筆者が独自に開発した 次元の コード１１）で、

差 分 ス キ ー ム と し て の

法１２）および

の ス

キーム１ ）を使用している。使用した差分格子は 型

の構造格子で格子数は である。文献 にお

いて、定常計算については標準的な 翼に対

する圧力分布および乱流境界層の速度分布について

実験値 との比較を行い、また、非定常計算につい

て は 、 に よ っ て 振 動 す る

翼に対して得られた実験値について非

定常圧力分布を比較することによって、同計算コー

ドは十分信頼できる結果を与えることが示されてい

る。乱流モデルとしては、 のモデ

ルを用いているが、衝撃波はく離が起こらない場合

には、圧力分布等は実験値と良く一致することが示

されてる。

３．計算結果および実験値との比較

本節では、 節で概要を述べた 次元 コード

を用いて、ピッチング振動するショック・フリー翼

について、 の代数モデル３）

および の  モデル１０）を用いた計算

を行い、 が行った実験データ８）と比較する

ことによって、両モデルの評価を行う。 は

以下に示す ケースについて、 ％翼弦長点まわり

に振幅 度でピッチング振動する 翼につ

いて、翼上下面の圧力分布（上下面それぞれについ

て 点）を計測すると伴に、計測した圧力分布を積

分することによって揚力および 翼弦長点まわり

のピッチング・モーメントを算出している。 以下、

はピッチ角、 は無次元時間で で定義さ

れている、 は時間である。

 

ケース（１） 
M∞=0.70,=0.85o+0.5osinkt, Re=2.1x106 

    K=0.024, 0.192 

 

ケース（２）

M∞=0.70,=3.0o+0.5osinkt, Re=2.1x106 

    K=0.024, 0.144, 0.192 

 

ケース （３） (ショック・フリーの条件) 

   M∞=0.745,=0.85o+0.5osinkt, Re=2.2x106 

    K=0.068, 0.136, 0.181 

 

の論文では揚力係数 k およびピッチン

グ・モーメント係数 m は複素表示を用いて、それ

ぞれ次のように定義されている（註１）、すなわち、

"'
 ikkk  、

"'
 immm  （１）

ここで、 1i 、
'
k および

"
k はそれぞれ k の

実部および虚部であり、
'
m および

"
m はそれぞれ

m の実部および虚部である。また、 k および m は

通常の（複素表示の）揚力係数 ,LC およびピッチン

グ・モーメント係数 ,MC と次の関係にある、すな

わち、 

  ,

1
LCk  、   ,

2
MCm  （ ）

ここで、 ,LC および ,MC はそれぞれ単位振動振幅

当たりの揚力およぶピッチング・モーメント係数（頭

上げ正）である。 以下に、紙面の制限により、ケー

ス（１）とケース（３）について計算結果と実験結

果の比較を示す。

 ケース（ ）に対する計算結果と実験値との

比較

図 に、 に対する振動 サイクル間の代

表的な四つの位相における翼まわりの等密度線図を、

モデルと モデルを比較する形で示し

ている。このケースでは上面の１８％翼弦長点付近

註 1）Tijdeman の論文では k および m はそれぞれ k および m と表記されている。 
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に弱い衝撃波が発生しているが、両モデル間で等密

度線図にほとんど差が見られない。

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 

  

 
 

  

  

kt=0 

kt=/2 
 

kt= 

kt=3/2 
 

Baldwin & Lomax model SST k- model 
 

図 1．40％翼弦長点まわりにピッチング振動する NLR7301 翼まわりの等密度線図（ Mach=0.70, 
k=0.192, =0.85o+0.5osinkt.） 
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図 2 に、1 サイクル間の時間平均の上面および下

面の圧力分布につて、それぞれの実験値と両乱流モ

デルを用いた計算値が比較されている。両乱流モデ

ル共に実験値と満足すべき一致を示している。 
図 3 には、翼上面における圧力の非定常成分（単

位振動振幅当たりの値で且つ第 1 次高調波成分の実

部（変位と同相成分：―Cpu,R）および虚部（変位に 
 
 

 
 
 
 
両乱流モデル共に実験値と満足すべき 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
 
 
図 2． NLR7301 翼上下面における時間平均圧力分布 （Mach=0.70, k=0.192, =0.85o+0.5osinkt.） 

Baldwin & Lomax model 
 

SST k- model 
 

 
Baldwin & Lomax model 
 

SST k- model 
 

図 3. NLR7301 翼上面における圧力の変動の非定常成分 
（Mach=0.70, k=0.192, =0.85o+0.5osinkt.） 

対して位相が 90 度進んだ成分：－Cpu,I）が示され

ている。衝撃波の振動によって生じた前縁近傍の

ピーク値について、実部および虚部の計算値は何

れも実験値に較べて若干大きめの値を示してい

るが、両乱流モデルによる計算値の差は極めて小

さいと云える。 
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図 2． NLR7301 翼上下面における時間平均圧力分布 （Mach=0.70, k=0.192, =0.85o+0.5osinkt.） 

Baldwin & Lomax model 
 

SST k- model 
 

 
Baldwin & Lomax model 
 

SST k- model 
 

図 3. NLR7301 翼上面における圧力の変動の非定常成分 
（Mach=0.70, k=0.192, =0.85o+0.5osinkt.） 

対して位相が 90 度進んだ成分：－Cpu,I）が示され

ている。衝撃波の振動によって生じた前縁近傍の

ピーク値について、実部および虚部の計算値は何

れも実験値に較べて若干大きめの値を示してい

るが、両乱流モデルによる計算値の差は極めて小

さいと云える。 
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図 4 には、揚力係数の実部
'
k および虚部

"
k 、お

よびピッチング・モーメント係数の実部
'
m および

虚部
"
m の無次元振動数に対する変化を実験値と比

較する形で示している。 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
３．２．ケース（3）（ショック・フリーの条件）に

対する計算結果と実験値の比較 
 
図５に、k=0.136 に対する振動 1 サイクル間の四つ 

の代表的な位相における等密度線図を、B & L モデ

ルと SST k- モデルを比較する形で示している。こ

のケースでは、翼上面の６０％翼弦長点付近に比較

的弱い衝撃波の存在が認められる。 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
 

 

 

揚力係数の実部
'
k および虚部

"
k  

ピッチング・モーメント係数の実部
'
m および虚部

"
m  

図 4．揚力係数およびピッチング・モーメント係数の無次元振動数に対する変化 
（Mach=0.70, =0.85o+0.5osinkt.） 

 

また、同図には線形ポテンシャル理論 (Doublet 
Lattice Method: DLM) による計算値も比較のた

めに実線で示している。同図から明らかなよう

に両モデルは、何れも実験値と満足すべき一致

を示している。 

両モデルでフローパターンに大きな差は認

められないが、B & L モデルの方が SST k-
モデルより若干強い衝撃波を予測している。 

3. 2.
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kt= 
 

kt=/2 
 

kt= 
 

kt=3/2 
 

Baldwin & Lomax model SST k- model 

図 5．40％翼弦長点まわりにピッチング振動する NLR7301 翼まわりの等密度線図

（ Mach=0.745, k=0.136, =0.85o+0.5osinkt.） 
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図 6 には、1 サイクル間の上下面における時間平

均の圧力分布が実験と比較する形で示されている。

両乱流モデル共に上面の 50％～60％翼弦長点付近に

おける圧力分布に若干の実験値との不一致が認めら

れるものの一致の程度は良好と云える。 
図 7 a, b にそれぞれ翼上面における圧力係数の変

動振幅の絶対値（ ,pC ）および変位に対する位

相の進み角（ ）の翼弦方向の分布が実験値と比較

する形で示されている。 
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図 6． NLR7301 翼上下面における時間平均圧力分布  
（Mach=0.745, k=0.136, =0.85o+0.5osinkt.） 
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図 7a. NLR7301 翼上面における圧力変動の振幅の絶対値の分布 

（Mach=0.745, k=0.136, =0.85o+0.5osinkt.） 
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両乱流モデル共に、衝撃波の振動による ,pC

のピークの位置が実験値に較べ若干（10％翼弦長）

上流側にずれていることおよびピーク値を若干大き

目に予測しているが、定性的なパターンは比較的実

験値と良くあっていると云える。また、位相差の分

布についても、衝撃波の前後で位相差が大きく変わ

る（-40 度から約 120 度へ急激に変化する）様子等が

良く再現されている。  

図 8 には、このケースにおける揚力係数の実部
'
k

および虚部
"
k 、およびピッチング・モーメント係数

の実部
'
m および虚部

"
m の無次元振動数 に対す

る変化を実験値と比較する形で示している。揚力係

数については、実部（
'
k ）および虚部（

"
k ）共に

両モデル共に実験値と良い一致を示しているが、ピ

ッチング・モーメント係数については、
'
m は

モデルの方が  モデルより実験値に近い値を

予測している。一方、
"
m については モデ

ルの方が モデルより実験値に近い値を予測し

ている。

 
 
 
 
 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
4. 結語 

オランダの航空宇宙技術研究所（NLR）で開発さ

れたショック・フリーの翼 NLR7301 が遷音速流中で

ピッチング振動を行っているケースについて、マッ

ハ数および平均迎角が異なる 3 ケースについて、乱

流モデルとして Baldwin & Lomax の代数モデルおよ

び Menter の SST k- モデルを用いて、2 次元の

RANS コードによる数値シミュレーションを実施し、

Tijdeman による非定常圧力分布および非定常揚力

およびピッチング・モーメントの実験値（Re=2.2x106）

との比較を行った。その結果、前縁近傍に弱い衝撃

波が発生するケースおよびショック・フリーの設計

点におけるケースについては両モデル共に実験値と

良い一致を示したが、（紙面の制限によりケース

（２）の結果は省略したが）強い衝撃波が発生する

ケース（２）については、両モデル共に実験値との

一致は不十分なものとなり、更なる改良の余地を示

唆する結果となった。 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 

 Baldwin & Lomax model SST k- model 
 

図 7b. NLR7301 翼上面における圧力変動の変位に対する位相の進み角の分布 
（Mach=0.745, k=0.136, =0.85o+0.5osinkt.） 
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4. 結語 
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ハ数および平均迎角が異なる 3 ケースについて、乱
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Tijdeman による非定常圧力分布および非定常揚力

およびピッチング・モーメントの実験値（Re=2.2x106）

との比較を行った。その結果、前縁近傍に弱い衝撃

波が発生するケースおよびショック・フリーの設計

点におけるケースについては両モデル共に実験値と
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