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高解像度 DDES による低速バフェット解析 
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ABSTRACT 
The Delayed Detached-Eddy-Simulation [Spalart et al., Theor. Comput. Fluid Dyn. 2006] has been improved [coined as “HR 

(High-Resolution)-DDES”], and applied to an unsteady turbulence simulation of a low speed buffet around a whole aircraft (NASA Common Research 
Model). The HR-DDES is not a single turbulence model. It is instead a framework comprised of DDES with calibrated turbulence model coefficients and 
improved LES (Large-Eddy-Simulation) / RANS (Reynolds-Averaged-Navier-Stokes) transition. As a result, the pressure distributions over the main wing 
are dramatically improved especially at 13.1% cross-section from the center-plane. The HR-DDES serves as a good alternative to the conventional 
counterpart for practitioners/users/aeronautical engineers without major coding or code modifications. 

1. はじめに

バフェット現象には遷音速域で衝撃波振動を伴う高

速バフェット 1, 2)と，亜音速域の低速バフェット 3)があ

り，いずれも工学的に重要な現象である．バフェット

には様々な流体物理が複雑に作用しており，数値計算

によりこれを解明しようとする試みが世界的に活発に

行われている．しかしながら，その数値モデリングは

困難であり，例えば後者の低速バフェットは，文献 3)
による NASA CRM 形態を用いた実験データと完全に

一致する数値例は現在のところ見当たらない．特に主

翼翼根付近の前縁剥離や，これに伴う流れの非定常性

の数値的捕捉が極めて難しい（5 節にて詳述）． 
このような非定常乱流剥離流れの大規模計算には，

壁 近 傍 の 境 界 層 は Reynolds-Averaged-Navier-Stokes 
(RANS) モ デ ル で 解 き ， そ れ 以 外 は Large-Eddy- 
Simulation (LES)で扱うRANS/LESハイブリッド手法が

計算コストと正確さのバランスから重宝され，その一

つがDelayed Detached-Eddy-Simulation (DDES)4)である．

ただしDDESには多くのパラメタ（例えば，LES/RANS
遷移を支配するCDES 5)）が含まれており，これらを適切

に選定する必要がある．更には使用するRANSモデル

にも自由度があり，例えばSpalart-Allmaras（以降，SA）

系（SA6)，SA-noft27), SA-R8,9 ）  (Crot = 1.010), 2.011)), 
SA-noft2-R (Crot = 1.010), 2.011)), SA-RC12)），Shear Stress 
Transport (SST)系などが航空宇宙分野では多く使われ

る．これらの分類についてはNASAのサイト11)が詳しい． 
前述の通り，低速バフェットでは前縁剥離が起こる

が，DDES ではこの剥離開始点は RANS が担当する事

になる（図 1）．ただしこうした剥離流れにおいては，

RANS の振る舞いには依然，検討の余地が残っている．

例えばDacles-Marianiら 8,9）によれば，SA-Rモデルは“渦

中心のように乱流の効果よりも純粋な回転(rotation)が
卓越する個所”では“（渦度がひずみ速度を上回り），乱

流粘性が抑えられる”ように設計されている．しかしそ

れでも，肝心のモデルの修正度合をコントロールする

係数“Crot の値は任意”としている．更には，こうした

RANS モデルを LES と組み合わせた DDES の一部とし

ての振る舞いは，依然不明のままである．

このような事から，本稿では DDES に対し，前縁剥

離を伴う低速バフェットに適した形への修正を行う．

具体的には，RANS/LES 遷移を司るパラメタ CDES と

（3-1 で詳述），RANS 部分である SA-R モデルの SA か

らの修正パラメタ Crot（3-2 で詳述）を中心に再検討を

行う．更には以下の通り，修正版の DDES と組み合わ

せて用いる数値流束および制限関数についても，若干

図 1  NASA CRM 形態の主翼前縁付近の計算格子

（長さスケール）＝（LES の長さスケール）／（RANS
の長さスケール d）の可視化．0（青色）は LES 領域，

1（赤色）は RANS 領域にほぼ対応（ただし実際には

関数 fdがかかるため，壁近傍は必ず RANS になる）． 
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の工夫を施す． 
バフェットに代表される非定常剥離流れへの近年の

取り組みの一つとして，米国スタンフォード大学の

SU2 コード 13)では， (I)DDES と低散逸数値流束

HR-SLAU214) の組み合わせが利用されている．

HR-SLAU2 は，SLAU215)の圧力流束の散逸項を，Roe16)

の低散逸版 HR-Roe5,17)に倣い滑らかな流れにおいて低

減させたものである．ただし，Mohamed らの HR-Roe
の散逸項は DDES の関数 fd を含む形で書かれていた

（＝LES 領域でのみ低散逸）が 5)，HR-SLAU214)は発表

当初，層流もしくは非粘性計算を対象としていた事か

らこれを含めていなかった．本稿では DDES を行うた

め，この関数 fdを含めた形の HR-SLAU2 を利用する．

この本来の形としては初めて，HR-SLAU2 を DDES に

適用する． 
近年の実用計算では 3 次元非構造格子が用いられる．

そこでここでは， JAXA の 3 次元非構造格子流体解析

ソルバ“FaSTAR”19)標準メッシャーであるHexaGrid20)を

用いる．ただし HexaGrid が主として作成する Cartesian 
Grid (主に立方体セル )では，アスペクト比相当値

AR(Aspect-Ratio-like number) 21)が 1から離れる場合があ

り，そこでの長さスケールは大きな誤差を含んでいる

可能性がある．これは DDES における LES/RANS 遷移

に大きな影響を及ぼすと考えられるため，ここで対策

を講じる．  
すなわち，本研究ではi) LES/RANS境界の検討， ii) 

SA-Rモデルの係数CrotのDDESにおける検討， iii) 
HR-SLAU2を3次元非構造格子DDESに拡張を通して低

速バフェットをはじめとする種々の空力問題に有効な

計 算 方 法 HR-DDES (High-Resolution 
Delayed-Detached-Eddy-Simulation)を提案する．つまり

HR-DDESは単一の乱流モデルではなく，組み合わせる

数値流束や制限関数を含め本稿で推奨される計算方法

一式を指す．またこれをFaSTARに実装する事で，本手

法およびFaSTARが工学的に重要な様々な場面22)でよ

り多くのユーザに使用される事を期待する． 
 
2. 支配方程式 

支配方程式は圧縮性Navier-Stokes方程式であり，

RANSの形で下記のように書ける（例えば3次元では下

添字k, l, m, n に1, 2, 3が代入される）． 
 

 
 

 

ここで， は密度，ui は速度成分（i = 1, 2, 3 はそ

れぞれu, v, w に対応）, E は全エネルギ，p は圧力， 
H は全エンタルピ(H = E + (p/)), そしてT は温度で

ある．気体は完全気体の空気（比熱比 =1.4），プラ

ントル数はPr=0.71である．分子粘性 はサザーランド

の式から算出する．熱伝導係数 とは=cp/Pr の関係

がある（cp は定圧比熱）．更に，乱流粘性t と乱流プ

ラントル数(Prt =0.90)からt=cpt/Prt の関係がある．こ

れらは有限体積法(FVM)表記で次のようになる． 

ここで，Viはセルiの体積，tは時間刻み，Qiは保

存量の時間変化，FijおよびFvijはセルiとその隣接セル

jとの界面Sijを通るそれぞれ非粘性（数値）流束およ

び粘性流束である（図2を参照）． 
 
3. 計算方法：HR-DDES 
3.1. （SA-noft2-R モデルベース）DDES における

係数 CDES 
LES/RANS遷移位置を支配するパラメタCDESの検討

を行う．まず，DDESにおける長さスケール d~ は次の

ように与えられる． 

 
ここで d は壁からの距離（図 1）であり，SA モデル

(RANS)の長さスケールである（詳しくは付録を参照）．

一方，は LES の長さスケールであり，例えば立方体

セルであればその一片の長さに相当する．定数 CDESは

多くの場合，0.65 という値が使われるが，これが大き

い程 d~ は d に近づきやすくなり，結果として RANS 領

域が拡がる事を意味する．逆に CDESが小さいと d~ は
に近づくため LES になりやすくなる．本研究では

Mohamed ら 5)に倣い，この値を小さくし，LES 領域を

やや拡げる事を試みる． 
また fdは LES 領域では 1 程度，付着境界層内では 0

程度になるよう，以下のように与えられる 6)． 

 
図 2 セル形状や記号の模式図 
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~ は SA モデルの作業変数，はカルマン定数である． 

更には，HexaGrid のような多くの自動メッシャーで

は物体付近の計算格子（HexaGrid の場合はプリズム）

と，そこから離れた空間を占める格子（同 立方体）

の“つなぎ目”ではセルの品質が低下する．こうしたセ

ル（＝ダーティ・セル，図 1，図 3）では体積がおかし

な値となり，結果的に LES となるべき個所が RANS に

なってしまう恐れがある．そこで，以下の修正を試み

た． 

ここで AR とは以下の式で与えられるアスペクト比相

当値(Aspect-Ratio-like number) 21)である（Vi, Sijについて

は図 2 を参照）． 

 
この修正により，ダーティ・セルでが不用意に大き

な値を取り，結果的に RANS となるべき領域が LES 化

してしまう事（図 1 参照）を防止できるものと期待さ

れる． 
 
3.2. SA-noft2-R モデルにおける Crot 

SA モデルにおいてしばしば観察される過剰な前縁

剥離を抑制するために，SA-R や SA-RC と言った手法

が提案されてきた．これらのアイデアの肝は，「曲率を

有する物体壁を回り込む流れが持つ高い渦度が，乱流

による渦度と区別されにくい」という従来の SA モデ

ルの欠点を補うものであった．これらは有効であるが，

いずれのモデルにおいてもユーザ指定パラメタが存在

し，その値により数値解が大きく影響を受けてしまう．

例えば SA-R8,9）では，渦度の大きさ（詳しくは付録

を参照）を次のように置き換える． 

ここで|s|はひずみ速度 

である．ただし Crot については議論の余地がある．当

初，Dacles-Mariani ら 8,9)は SA モデルでなく主として

Baldwin-Barthモデル 23)に対してこの修正を提案してい

た．更には「Crot の値は任意」としている．その後，

NASA の乱流モデル・リソース 11)では Crot=2.0 が推奨

されている一方で，Lei10)はこの値を「物理的に正しく

ない」とし，Crot=1.0 がベストとしている．こうした混

乱の中，どうやら日本国内では Crot=1.0 が多く採用さ

れているようである 19)．また同様の議論は SA-RC モデ

ルに対してもなされている 12)． 
そして注意したいのは，これらの議論はあくまで

RANSモデル単体で使用した場合についてであって，

DDESのようにLESと組み合わせて用いる際の振る舞

いについては未知数という点である．このような事か

ら，本稿4節において改めてCrotの効果を複数のRANS
計算例において検討し，その後，5節ではDDESの数値

例においてもCrotの影響を調べる事にする．なお本稿で

はRANSモデルとしては，オリジナルのSAモデルでな

く，Tripping Term無し7)としたSA-noft2モデル（付録を

参照），もしくはこの剥離流れ用の修正版SA-noft2-R
を用いる． 

 
3.3. 低散逸数値流束 HR-SLAU2 の DDES への適

用 
HR-SLAU2 は 1 次元，2 次元，そして滑らかな 3 次

元構造格子において検証がなされた 14)．本稿ではこれ

を一般に品質の悪いセル（＝ダーティ・セル）を含む

3 次元非構造格子上の DDES へ拡張する． 
元来，HR-SLAU2 や HR-Roe17）と言った数値流束は

必要に応じて散逸項を下げる試みであり，この中で

Mohamed ら 5）は DDES の関数 fd を利用し，RANS/LES
で領域判別していた． 

HR-Roe は 

 
と書ける．右辺第 1 項は中心差分項，第 2 項は散逸項

である．また HR-SLAU2 の場合，詳細は文献 14)に譲

るが，圧力流束のみ次のように変更した． 

ここでHRは 0 から 1 の間の値であり，HR=0 で HR-Roe
は中心差分に，HR=1 の時オリジナルの Roe 法／SLAU2
法に帰着する．ただし実際に=0 と設定すると，計算

が不安定になる事が知られており，Winkler ら 17)はHR

を以下のように与えた． 

 
ここでmin=0.2 とする 14)．なおwについては文献 14)に
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図 3 ダーティ・セルの例 (a) 面の位置関係が反転，

(b) 面と辺が交差 21) 
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譲るが，これは数値振動を検知する役割を持つ．そし

ては， 

である．faceはセル中心 i，セル境界の中心 ij，そして

セル中心 j の 3 点で作られる角度であり，これら 3 点

が一直線上に並ぶ時にゼロとなる（図 2 参照）．この時

は，fd =1 ならば2 =0 である．faceが 120 度以上の時は，

常にオリジナルの Roe／SLAU2 が用いられる．さて， 
fdは DDES における関数 6)である．しかし HR-SLAU2
を提案した当初は，これを単に fd= 1 として，層流もし

くは非粘性計算で手法の妥当性を確認していた． 
このたび，この関数を HR-SLAU2にも用いる事で，

この数値流束に本来備わっているはずの LES/RANS
領域判別機能を有効化させる． 

 
3.4. ポストリミタ 18,21) 

（予稿集では用いていたものの，その後バグの影響

が確認されたため，本稿では削除している．混乱を招

いた事を，この場をお借りし深くお詫び申し上げる．） 
 
3.5. 高解像度 DDES（HR-DDES）の概要 

以上をまとめると，本取り組み，すなわち HR-DDES
（注：単一の乱流モデルでなく，この枠組み全体を指

す）は次の 3 項目の，高解像度計算に向けた（再）検

討や改良から成る． 
i) DDES において LES/RANS 遷移位置を支配するパ

ラメタ CDES  
ii) RANS領域を担当する SA-noft2-Rモデルにおける

Crot  
iii) LES/RANS 遷移位置のセル品質を考慮した修正 

 
4. RANS 数値例：Crot の検討 

3-2 で述べた通り，まずは SA-noft2-R モデルによる

RANS 計算を複数の数値例において行い，Crot の検討

を行う． 
 

4.1. 細 長 物 体 周 り 超 音 速 流 れ （ M=1.5, 
Re=1.38x107） 

最初にマッハ 1.5，レイノルズ数 1.38x107 の細長物

体形状周り超音速流れを扱う．迎角は 15 度であり，

この迎角までであれば RANS による定常計算で十分

に実験結果と一致する解が得られる 24, 25)．計算格子は

約 4,400 万セル（格子収束性を確認済み，y+<1, 図 4），
ノーズから 22%位置，上方から回転方向に 45 度の左

舷にのみ突起（長さは機体全長 L の 6%，突出量は機

体直径の 15%）を配置している．こうする事で流れの

非対称性が顕著に現れる． 

 
計算方法としては，空間再構築（勾配計算）に

Green-Gauss 法 26)を採用する．勾配制限関数としては 
minmod リミタ 27)を用い，セル中心における物理量と

その勾配を用いてセル界面の値を MUSCL 内挿し 28)，

これを用いて数値流束を SLAU29)で計算する．時間発

展には LU-SGS30)を用いて定常計算を行った．乱流粘

性t は SA-noft2-R モデル（Crot=0.0, 1.0, または 2.0; 
Crot=0.0 は SA-noft2 モデルに対応）で求めている．得

られた解の可視化結果を図 5（渦度）および図 6（乱

流粘性）に示す．これらより，Crot の大きさに応じて

解が変化している事が分かる． 
・Crot の増加に伴い，下流左舷の渦の渦度が大きく

なり，乱流粘性が小さくなっている．すなわち Crot

が大きい程，下流の渦度は乱流によるものではなく，

純粋に流れが回り込む事で作られているものとみ

なされている．これは SA-R モデルの設計思想に合

致する． 
・Crot=0.0 の場合のみ，下流左舷における渦が縦に

肥大化している．一方で Crot=1.0 と 2.0 の間には，

渦の有する渦度や乱流粘性の値に違いがあるもの

の，渦の形状はほぼ同じである． 
 

 
次に得られた空力係数を表 1 にまとめる．ここで

CA は軸力係数，CY は横力係数である．軸力係数 CA

は，風洞実験ではスティングが存在するため，ベース

4点の測定値の平均値を用いてベース圧補正を行って

いる． 
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図 4  細長物体周り計算格子（実際の突起はこの

図より 45 度上に配置．計算領域は一辺 20L の立方

体）． 

表 1 細長物体の超音速空力特性 

 CA CY 

Crot =0.0 0.780 0.829 

Crot =1.024) 0.772 0.849 

Crot =2.0 0.764 0.850 

風洞試験 25) 0.756 0.822 
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表 1 より，軸力係数 CA については，Crot を大きくす

るほど実験データに近づく事が分かる．一方で横力係

数 CY は実験データからの差異が拡がっている． 
以上の事から，Crot=1.0 と 2.0 の間に優劣を付け難

いものの，少なくとも Crot=0.0 に比べるとその設計思

想に則った振る舞いが現れている事が分かる． 

 
4.2. フィン付き細長物体周り流れ（M=0.086, 

Re=6×105, =30deg.） 
次にフィンが取り付けられた細長形状周りの低速流

れ（迎角 30 度）を扱う（図 7）．この形状は再使用ロ

ケットを想定しており球頭―円錐―角柱（注：円錐か

ら角柱へは滑らかに変化）から成る．形状・周囲流れ・

空力特性の詳細については文献 31, 32)を参照されたい．

マッハ数は 0.086 と小さいため，数値流束は全速度ス

キームである SLAU を，時間積分には前処理付き

LU-SGS33)を用いる．勾配計算には Green-Gauss，制限

関数には Venkatakrishnan34)，高次精度化に U-MUSCL35) 

を用いている．また機体全長に基づくレイノルズ数は 
を用いている．また機体全長に基づくレイノルズ数は

6×105 であり，SA-noft2-R モデル（Crot=0.0, 1.0, または

2.0）で乱流計算を行う． 
 計算格子は MEGG3D36)で作成されており，物体から

離れた箇所はテトラ（四面体セル）が占め，およそ 3200
万セルから成る（図 7）．格子収束性は確認済みである
32)．形状の諸元については文献 32)に譲るが，フィンに

は後退角 60˚のデルタ翼を用い，フィン面積が機体底面

積の約 10%となるようにしている．面積が同一で形状

が類似するフィンを取り付けた場合について実験デー

タ（先端から 65%位置周りのピッチングモーメント

Cm=0.068）が存在するため 32)，ここではこのデータを

参照しながら，Crotの影響を調べる． 

a)  Crot =0.0 

 

b)  Crot =1.0 

 

c)   Crot =2.0 

 
図 5  細長物体周り超音速流れの計算結果：x 方向渦度絶対値分布, 0<|x|<0.2 (a) Crot =0.0，(b) Crot =1.0，(c) Crot =2.0 

a)  Crot =0.0 

 

b)  Crot =1.0 

 

c)   Crot =2.0 

 
図 6  細長物体周り超音速流れの計算結果：乱流粘性分布, 0<t<1000 (a) Crot =0.0，(b) Crot =1.0，(c) Crot =2.0 
 

 
図 7 フィン付き細長物体周り計算格子（計算領域

は一辺 30L の立方体）． 

 
図 8  フィン付き細長物体周り低速流れの計算結

果：ピッチングモーメント Cm 

Cm 

Flow 
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計算結果を図 8～10 に示す．フィン形状が同一で

ないため Cm は完全には実験値と一致しないが，

Crot=2.0 が最もこれに近い値（0.046）を示している（図

8）．またその理由として，機体全体の Cm (“Total”)は，

胴体(“Body”)が作る正のモーメントと，フィン(“Fin”)
が作る負のモーメントの差し引きの結果であり，

Crot=2.0 ではフィンの及ぼす負のモーメントの絶対値

が小さい事がグラフから分かる．これについて，可

視化結果を用いて詳しく議論する． 
図 9 によると，機体ノーズから発生した渦 V1 と，

側面から発生した渦 V2 が，Crot=0.0 では独立して存

在しているのに対し，Crot=1.0 および 2.0 では機体後

方では合体し渦 V1+V2 を形成している．これは 4-1 
の例と同様に，Crot=0.0 では乱流として捉えられてい

た渦が，Crot=1.0 および 2.0 では物体を回り込む事で

生じた渦として区別され，過剰な乱流粘性がかから

なかった事から，渦 V1 および V2 が拡散せず下流ま

で存在したと考えられる．またフィンの作る渦 FV に

着目すると，Crot=2.0 のみ他の場合に比べて圧力が高

い（丸で囲んだ部分）．このためにフィンが作る負の

ピッチングモーメントが抑制されたものと考えられ

るが（図 8），その原因については，図 10a に赤線で

示した=74.5%断面位置におけるフィン翼面上の圧

力分布（図 10b）およびフィン周りの流れ場（図 10c-e）
を用いて議論する． 

図 10b より，Crot の値の違いによりフィン表面の圧

力分布に差異が生じている事が分かる．特に，Crot=0.0
および 2.0 ではフィン上面全体において剥離が生じて

いるが，Crot=1.0 では剥離はフィンの上流部分（前縁

から半分程度，x/L≈0.96 まで）に留まっている．ただ

しこの剥離領域における負圧は大きく 
（つまり圧力が低く）（図 10b），これが図 9b の可視

化結果にも現れている．一方で Crot=2.0 では剥離渦そ

のものの規模が小さく，結果として負圧も大きくない

（図 9c および 10b,e）．その結果，フィンが作る負の

モーメントが小さく，全機としては参照データに最も

a)  Surface Pressure (Crot =1.0) 

 

b)  Fin-Surface Pressure Distributions (=74.5%) 

 
c)  Crot =0.0 d)  Crot =1.0 

 

e)  Crot =2.0 

 
図 10  フィン付き細長物体周り低速流れの計算結果：(a) 表面圧力分布と=74.5%断面位置（赤線）(Crot =1.0), 
(b)=74.5%断面における圧力分布，(c)=74.5%断面のフィン周り速度ベクトル，色は-1<Cp<1，Crot =0.0，(d) 同
Crot =1.0，(e) 同 Crot =2.0 

a)  Crot =0.0 b)  Crot =1.0 c)   Crot =2.0 

 
図 9  フィン付き細長物体周り低速流れ Q 値等値面，色は-1<Cp<1 (a) Crot =0.0，(b) Crot =1.0，(c) Crot =2.0 9
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近いピッチングモーメントが得られている（図 8）．
これは Crot=2.0 では「乱流粘性による寄与分が区別さ

れ，それでも剥離が起きている」という状況であるの

に対し，Crot=0.0 では「上述の区別無く剥離」してお

り，Crot=1.0 はこれらの中間の状態に当たるものと思

われる． 
 従って，4-1 の細長物体の例や，4-2 の渦 V1+V2 と

異なり，4-2 のフィン上の渦 FV は Crot が大きくなる

ほどむしろ抑制される傾向が見られた．この違いは， 
4-1 や 4-2 の機体表面上では「乱流境界層が十分に発

達した後，下流で剥離」していた事に対し，4-2 のフ

ィン自体はほぼそのまま主流に曝されるため，「境界

層が発達していない状態で剥離」した事によるも 
のと推察される．前縁剥離の多くの場合は，後者の状

態に近いと考えられる． 
ひとまず以上をまとめると， 
・Crot の影響は，i)「乱流境界層が十分に発達した後，

下流で剥離」，ii) 前縁剥離のように「境界層が発

達していない状態で剥離」の二つの場合に大別し

て考えると良い． 
・i)の場合には，Crot=0.0 では過剰な乱流粘性が働き，

渦が肥大化し弱くなる．一方で Crot=1.0 または 2.0
では，乱流粘性の寄与分を区別し，剥離渦をより

良く捉えられるようになる． 
・ii)の場合，i)と逆の傾向を示し，Crot を大きくする

ほど剥離渦の強さを抑えられる．ただし Crot=1.0
では，状況によってはその効果が中途半端と考え

る事もできる． 
・本計算例では，Crot=2.0 が参照データに最も近い

ピッチングモーメント値を与えた．これだけでは，

Crot の最適値について決定的な事は言えないが，少

なくとも次節のように DDES を行うのであれば，

RANS が担うのは前縁剥離の部分になるはずであ

る．よって ii)の場合に注意を払い，前縁剥離を上

手く捉えられるよう，状況に応じて Crot を選定す

れば良さそうである．この意味では，Crot=2.0 が有

望と考えられる． 
なお，このように Crot=1.0 のみ特異な性質を示す例

は他にもあり，次節にて示す低速バフェットのケース

（この場合も前縁剥離）はその一例である． 
 
5. 三次元低速バフェット流れ（M=0.25, Re=1.16

×107, =18deg.）の高解像度 DDES
（”HR-DDES”） 

最後に三次元航空機周りの非定常乱流を伴う低速バ

フェットを扱う 3)．機体および計算格子の形状は図 11a
に一部示す通りであり，総セル数は 2,280 万程度であ

る．なおこの図はセル・アスペクト比相当値 AR で色

付けしてあり，セル・サイズの変わり目や壁近傍でこ

の値が大きく，それ以外では 1（＝立方体セル）であ

る事が確認できる．またこの計算格子の特徴として，

ダーティ・セル，すなわち品質の悪いセル（図 3）を

壁付近に多く含んでいる．こうしたセルが作られる事

は実用計算では珍しくなく，通常そこではリミタが用

いられる事で計算が安定化する． 

 
制限関数は Hishida (vL)リミタ 37)，数値流束には特

に断りが無い場合は HR-SLAU2 を用い，勾配計算は

Green-Gauss，乱流モデルは SA-noft2-R-based DDES，
時間積分には LU-SGS＋後退差分（内部反復 5 回，最

大 CFL≈100,000（時間刻みt=0.025 [-]））を用いて非

定常計算を行った．45,000～63,000 ステップの間の時

間平均後の表面圧力分布は図 11b の通りであり，他者

らの計算結果と概ね一致する．それでも翼根付近の圧

力分布については，これまで他者らが得た数値解には

ばらつきがあり，実験結果との差異も大きい事が知ら

れている 3)．なお解の非定常性については，今回の議

論の対象外とする． 
 

5.1. CDESの影響 
まず 3-1 で触れたパラメタ CDESの影響を調べる．一

般的な推奨値は 0.65 とされ，この値を用いた多くの検

証例が存在するが，Mohamed ら 5)は CDES =0.51 と小さ

くし，この値で一様等方性乱流を問題無く扱えること

を示している．そこで本研究では CDES =0.65, 0.51, 更
には 0.10 と変更した場合について DDES を行った． 
計算結果として，実験データの再現が困難とされる

スパン方向=13.1%位置における Cp 分布を図 12 に示

す．この図より，CDESを下げる（＝LES 領域を拡げる）

と明らかに計算結果が変化し，実験データに近づいて

いる事が分かる．ただし CDES =0.10 の場合には他の検

証例が無い．また本計算においてもCDES =0.10ではLES
領域が境界層格子（プリズム格子）に深く入り込んで

きており，この領域で正しく LES が行われているのか

疑問である（図 13）．従って，CDES を下げた方が良い

という傾向は見られたものの，ここでは Mohamed らに

よって検証されている CDES =0.51 を選定する． 
 

a) Grid 

 
b) Surface Pressure Distribution 

 
図 11  三次元航空機周りの (a)計算格子および

(b)計算結果（表面圧力分布）． 
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5.2. Crotの影響 

次に 3-2 で述べた Crotの影響を調べる．今度はスパ

ン方向に翼根からやや離れた=28.3%位置における Cp

分布を比較する（図 14a）．またこのときの前縁付近速

度ベクトルを図 14b（Crot =0.0）, 図 14c（Crot =2.0）に

示す（Crot =1.0 は Crot =2.0 と類似であったため割愛）．

なお CDES =0.51 である． 

これらの図より， Cp分布は確かに Crot の影響を受け

ている（特に前縁付近の x/c=0.05-0.1 辺り：ただしおか

しな剥離は見られない）．こうした Crotの影響は 4-2 に

おける調査結果や，他者らの指摘に矛盾しない．よっ

てここでは Crot =2.0 を選定する． 
 

5.3. 本提案手法 HR-DDESと従来の DDESの比較 
以上より，「従来法（従来の DDES および 
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図 12  CDESの影響：スパン方向 13.1%位置における Cp分布（実験データは文献 3)，以下同様） 
 

a)  CDES =0.51 b)  CDES =0.10 

 
図 13  三次元航空機周りの低速バフェット計算における（長さスケール）＝（LES の長さスケール）／

（RANS の長さスケール d）の可視化．0（青色）は LES 領域，1（赤色）は RANS 領域にほぼ対応（ただ

し実際には関数 fdがかかるため，壁近傍は必ず RANS になる）． (a) CDES =0.51 および(b) CDES =0.10． 
a) Cp 
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b) Crot =0.0 

 
c) Crot =2.0 

 

図 14 Crotの影響，(a)スパン方向 28.3%位置における Cp分布，(b) 前縁付近の速度ベクトル（色はマ

ッハ数）Crot =1.0，(c) 同 Crot =2.0 
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HR-SLAU2 ； ”Conventional (DDES)” と 表 記 ）」，

「HR-SLAU2 を用い CDES =0.51，Crot =2.0 とした場合

（”Conventional, CDES =0.51, Crot =2.0 (DDES)”と表記）」

と，「更に AR も考慮した LES/RANS 境界の修正版

（”Present (HR-DDES)”）」の結果の比較を図 15 に示す．

この図より，実験値との完全な一致には至っていない

ものの，明らかに HR-DDES の方が他の結果よりも実

験データを良く捉えている．また HR-SLAU2 を用い

CDES, Crotのみを修正した場合も，従来法よりは実験値

に近づいている． 
今後は時間刻みを更に検討し，また近年研究が進ん

でいる「非定常数値流束 38-39)」を利用すれば，非物理

的な非定常振動を除去し，計算結果をより改善できる

可能性がある． 
 
6. まとめ 

低速バフェットに代表される前縁剥離を伴う非定常

乱流計算に向けた計算手法「高解像度 DDES 
(HR-DDES)」を提案した．HR-DDES は次の 3 項目の，

高解像度計算に向けた（再）検討や改良から成る． 
i) DDES において LES/RANS 遷移位置を支配するパ

ラメタ CDES =0.51（一般には 0.65） 
ii) RANS領域を担当する SA-noft2-Rモデルにおける

Crot =2.0（Crot =1.0 を用いると，前縁剥離にておか

しな流れ場が得られる場合があった．） 
iii) LES/RANS 遷移位置のセル品質を考慮した修正 
これにより，これまで実験データとの一致が困難で

あった NASA CRM 形態の主翼根=13.1%断面におけ

る計算結果を大きく改善できた．より精密な計算結果

の取得には，時間刻みや数値流束の更なる検討が有効

と考えられる． 

（なお，予稿集では「ポストリミタ」を用いていた

ものの，その後バグの影響が確認されたため，本稿で

は削除している．混乱を招いた事を，この場をお借り

し深くお詫び申し上げる．） 
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付録 

SAモデルは1方程式RANSモデルであり，具体的に

は以下の式を解く． 
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図 15 スパン方向 13.1%位置における Cp分布：従来法”DDES”との比較 
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つまり式(A.2)で用意する作業変数~ について，式

(A.1)を解く．ここで|は渦度の大きさ

である．SA-R モデルでは，この値を式(8)のように置

き換えている．また d は壁からの距離（図 1）である．

この d を格子線に沿って探索する必要が無い事から，

非構造格子にも利用しやすい． 
そして各係数の値は=2/3, cb1=0.1355, cb2=0.622, 

cv1=7.1, =0.41, cw1 = cb1/2 + (1+cb2)/, cw2=0.3, cw3=2と
している．なおオリジナルのSAモデルではct3=1.2, 
ct4=0.5であるが，本稿で基本としているSA-noft2モデル

では，これをct3=0.0とする（従って，式(A.5)よりft2も

ゼロ，ct4は不要となる）．こうする事で，乱流遷移を

ct3の値により強制的に引き起こすのでなく，自然に起

こるようにしている（全面乱流の仮定）． 
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