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Abstract 

The objective of the work is to grasp the low-speed aerodynamic characteristics by wind tunnel test and CFD. 

The target plane has a 67/52-deg double-delta wing and the airfoil of main wing is NACA0006. As a result, 

leading-edge vortices and a vortex breakdown phenomenon are shown at angle of attack over 10 deg and 

make effect on the aerodynamic characteristics. By adjusting the RC effect in the turbulence model, CFD 

analysis results could be approximated to wind tunnel test results. 

 

１．研究背景・目的 

1996年，アメリカで開催された民間による初の宇

宙弾道飛行を競うコンテスト Ansari X Prize に 27

もの団体が参加したように，近年宇宙開発に挑戦す

る民間団体が各国に現れ，宇宙旅行の実現などを目

指している 1)．JAXA ではかねてよりマッハ 5 クラス

の極超音速機の開発が行われてきた 2)が，現在その

解析手法等を活用して，民間企業の高度 110km 到達

を目指すサブオービタルプレーンの開発を支援して

いる 3)．このサブオービタルプレーンは低速から超

音速までの幅広い速度域を飛行するため，ダブルデ

ルタ翼が採用されている 4)．ところが，新エンジン

の実用化や高高度かつ高速度域での飛行，リエント

リーへの対応，制御系の実証など，開発には多くの

技術的課題が存在する 5)．そこで，段階的に技術の

実証を行うべく，サブオービタルプレーンの開発に

先駆けて 50％スケールの相似形状である機体を製作

し，離着陸技術の実証を目的とした低速飛行試験計

画が進められている． 

本研究では，サブオービタルプレーンをスケーリ

ングして得られた低速飛行試験機形状について CFD

解析と風洞試験を行い，空力特性データの取得，評

価及びダブルデルタ翼上面の流れ場の理解を目的と

する． 

 

２．対象形状 

高度 110km に到達するという制約条件のもと，形

状・軌道の統合最適化を用いてサブオービタルプレ

ーンの初期形状が設計されている．本研究では，サ

ブオービタルプレーンを 50％にスケーリングした低

速飛行試験機形状を対象とした．主翼はダブルデル

タ翼になっており，前縁後退角は 67°/52°である．

主翼の翼型は NACA0006，尾翼の翼型は NACA0010 で

あり，その外側にスキン分の厚み 6.42mm を持つ形状

となっている．外翼の後縁から約 30％コード長の領

域はエレボンとして操作可能としている．また，垂

直尾翼の後縁から約 30％コード長領域はラダーとし

て操作可能としている．低速飛行試験機形状の三面

図を図１に，諸元を表１に，モーメント基準点を表

２に示す． 

 

 
図１ 低速飛行試験機三面図 

 

表１ 低速飛行試験機諸元 

全長[mm] 4172 

全高[mm] 769.5 

全幅[mm] 1706 

基準面積 

全機の水平投影面積[mm2] 
2.128×106 

 

表２ モーメント基準点 

x 方向 2748[mm](機体全長の 65.8%位置) 

y 方向 胴体中心線上 

z 方向 胴体中心線から-28.72[mm] 
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３．評価方法 

 本研究では，低速飛行試験機形状の空力特性を評

価するため風洞試験と数値解析を使用した． 

３．１ 低速風洞試験 

 JAXA2m×2m低速風洞（以下，LWT2）を用いて試験

を行った 6) 7)．その際，LWT2 測定部のサイズの制約

から，低速飛行試験機形状を 20％にスケーリングし

た風洞試験模型を設計した．この模型にはフロース

ルーエンジンナセルパーツおよび左右エレボン，ラ

ダーパーツ（それぞれ±30°,0°の三つずつ）があ

り，パーツ交換によってさまざまな形態を実現でき

る． モーメント基準点は実機と相似な位置に設定し

た． 

この試験の模型の様子を図２に，模型支持の概略

図を図３に，計測項目を表３に，試験条件を表４に

示す． 

 

 

図２ 測定部に設置された模型の様子 

 

 

図３ 模型支持の概略図 

 

表３ 低速風洞試験計測項目 

六分力 内装天秤を用いて計測 

表面圧力 模型に設けた 33点の圧力孔にて計測 

 

表４ 試験条件 

流速[m/s] 50,25 

迎角[deg] -10～20(2.5刻み)  

横滑り角[deg] -10,0,10 

 

 計測の際には一つの姿勢角につき３回ずつ計測を

行っている．また，天秤位置より機体側に存在する

支持棒などにかかる力も計測されてしまう．そのた

め，機体以外にかかる力の補正として，機体を取り

外した力試験を行い，それを結果から差し引いてい

る．また，圧力計測用チューブが天秤をまたぐ際に

適度にたわませることで，圧力チューブが六分力計

測へ干渉することを極力防いだ． 

３．２ CFD解析 

 JAXA数値解析ユニットが開発した高速流体解析ソ

ルバ FaSTAR8)を使用した．CFD 解析の手法を表５に示

す．なお，計算モデルのパラメータは基本デフォル

トの値を用いており，SA-noft2-RC 中の RC 効果（詳

しくは後述する．）の効きを調節する cr3は 1.0であ

る． 

 

表５ CFD解析の手法 

支配方程式 Navier-Stokes 

時間積分 LU-SGS 

乱流モデル SA-noft2-RC 

遷移モデル 𝛾−𝑅𝑒𝜃 

非粘性流束 SLAU2 

   

計算格子は自動格子生成ソフト HexaGrid9)を用い

て格子数約 2000万で作成した．計算格子の一例を図

４に示す．数値解析は JAXAのスーパーコンピュータ

ーJSS2を用いて実行した． 

 

 

図４ 計算格子 

 

解析条件および機体のスケールは低速風洞試験の

条件，スケールに合わせて行った．CFD の解析条件

を以下の表６に示す． 

 

表６ 低速風洞試験用解析条件 

マッハ数 0.143 

全圧[Pa] 101325 

全温度[K] 288.15 

 

３．３ 縦三分力の座標系 

 本稿では縦三分力で整理を行う．座標系は安定軸

系を用いる．各空力係数を図５に図示する．なお，
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図の矢印は力およびモーメントの正の向きを示す． 

 

 

図５ 縦三分力の定義 

 

４．結果及び考察 

４．１ 縦三分力 

 操舵，エンジンパーツのない基本形態の縦三分力

を図６に示す．なお，緑線の”CFD cr3=0.3”につい

ては後述する．まず，青線の CFD 結果(デフォルトの

値を用いており，cr3=1.0)と風試結果について述べ

る． 

 

 

図６ 縦三分力結果 

 

図６を見ると，風試結果のC𝐿は 20°までほぼ線形

に増加する結果となった．また迎角 10°付近では一

度揚力傾斜が大きくなっている．これは，剥離が始

まったことにより前縁剥離渦が生じ，渦揚力が得ら

れているためであると考えられる．一方 CFD の結果

は 10°以上の領域で風試と異なる傾向を示している．

風試で確認できた 10°付近の揚力の粘りは見られず，

15°以上の迎角では線形性を失い揚力の増加が小さ

くなっている． 

次にC𝐷を見ると，どちらの結果もほぼ二次関数的

に変化するリーズナブルな結果となった．ただ，10°

以上の迎角では二次関数的な変化以上の増加がみら

れ，その傾向は風試結果のほうがより顕著であった． 

次にC𝑚について見ると，どちらの結果でもC𝑚が 0

を通って右下がりの傾向を示している．つまり，縦

の静安定が取れている．またC𝑚が 0となるトリム迎

角は両者ともに約 0°であった．C𝑚に関しても両者

の傾向が異なるのは迎角 10°以上の領域で，風試で

は傾きが緩やかになりながらも減少を続けるのに対

し，CFDでは迎角 20°では迎角 15°よりC𝑚が増加す

るという結果になった． 

以上をまとめると，縦三分力の結果では，剥離の

影響が大きくなると考えられる迎角 10°以上の領域

で，風洞試験の結果と CFD の結果がずれている．こ

のことから，剥離及び，今回注目している主翼上面

の前縁剥離渦の様子が CFD と風試で異なっているこ

とが考えられる．  

 この原因として，本研究で CFD 解析に適用した

SA-noft2-RCの影響が考えられる．SA-noft2-RCでは，

乱流方程式の生成項において，平均流の曲率の影響

を補正している（RC 効果）．ところが，高迎角・高

後退角の前縁剥離渦では RC 効果が強すぎて渦を過

大にとらえてしまう傾向が知られている 9)． 

そこで RC 効果の強さを決めるパラメータとなる

cr3 をデフォルトの 1.0 から 0.3 に変更して解析を

行った結果が，図６中の緑線”CFD cr3=0.3”である．

cr3 修正前の結果と比較すると，迎角 10°以上の領

域で風試結果とよく一致する結果が得られた．特に，

迎角 10°付近で𝐶𝐿の勾配が増加する傾向や，迎角

20°でも𝐶𝑚が減少を続ける傾向などをとらえるこ

とができている．このことから，今回の風試の条件

では cr3=0.3 の方がより風試に近いダブルデルタ翼

上面の流れを評価することができていると考える． 

４．２ 主翼上面の流れ場 

cr3=0.3 では，風試で起こった現象をある程度と

らえることができていると考え，主翼上面の流れ場

を CFDの結果を用いて調査した． 

図７に迎角 15°，cr3=0.3 での主翼上面の渦の様

子を速度勾配テンソルの第 2 不変量にあたる Q 値の

等値面で示す．10)また，図８にその時の主翼上面で

の圧力分布を示す． 

 

 

図７ 主翼上面の等 Q値面 
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図８ 主翼上面での Cp分布 

 

図７をみると，内翼及びキンク位置から内翼の前

縁に沿って渦が伸びている様子が見られる．この渦

は下流で渦が急に拡大したのち，消滅している． 

また，図８では，図７で渦が存在した内翼の前縁

に沿う帯状の領域で下流に向かってC𝑝が低下してい

る．この帯状のC𝑝の低下はキンク位置付近で-3程度

の極値を示す．また，キンク位置の前縁からも内翼

前縁とほぼ平行になるように筋のようにC𝑝の低い領

域が見られ，二つの低圧領域は融合している．その

下流で低圧領域は先細りになり，リボンの結び目の

ようにオレンジ色のC𝑝が 0 程度の領域に挟まれると

ころで-1 程度までC𝑝が回復する．そしてその結び目

から下流へ放射上にが-1程度の黄色の領域が広がっ

ている． 

図７で見られた渦の拡大，消滅は，ボルテックス

ブレイクダウンと呼ばれる渦構造の遷移現象との関

連が考えられる 11,12,13)．ボルテックスブレイクダウ

ンが発生すると渦中心の全圧が極小値をとることが

知られている．調査したところ，機体先端からみて

全長の 81.7％位置で極小値をとった．RC効果調整前

の結果では 79.3％位置だったため，cr3 調整による

ボルテックスブレイクダウン位置の後退が低圧領域

の拡大につながり，結果が改善したと考えられる． 

 

５．結論 

低速飛行試験機形状について風洞試験と CFD 解析

を行い，空力特性を把握した．また乱流モデル中の

パラメータを変更することで風洞試験結果に近い

CFD解析を行うことができた．CFD 解析の結果をもと

に主翼上面の流れ場を調査し，ボルテックスブレイ

クダウンの発生が空力特性に大きな影響を与えてい

ることが確認できた． 
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