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ABSTRACT 
Cartesian grid method and Immersed Boundary method is suitable for aerodynamic design of aircraft because of its fast, 

automatic and robust grid generation. In this study, we propose a modification of the Immersed Boundary method for improving 
the accuracy of pressure drag prediction. The key idea of the modified method is to choose the reference points which are used 
for enforcing boundary conditions according to the primitive variables. The Image Point is used to determine the velocity 
boundary conditions, and the cell which is closest to the wall is used for calculating the pressure boundary condition. The 
capability of the modified method is evaluated through the two- and three-dimensional transonic flow simulations. The RANS 
simulation around NASA Common Research Model shows that the drag coefficient calculated by the modified method is closer 
to that of the body fitted grid than the original method. Therefore, the accuracy of drag prediction by using the modified method 
is better than the original method. 
 
 

1. 序論 
直交格子を用いた数値流体力学（CFD）には，複雑な

三次元形状に対し高速・ロバストに格子を生成可能で

あるという利点がある．そのため異なる形状に対し解

析を繰り返す，航空機の空力設計に有利な手法である．

直交格子を用いた解析には物体の壁面が階段状に表現

される弱点があるが，壁面近傍の流れのモデル化する

埋め込み境界法（Immersed Boundary 法，IB 法）1-5) や，

セルを切断し壁面に沿った格子を生成するカットセル

法 6,7) などを組み合わせることで，解析の精度が向上

する．これまでにIB法を用いて，遷音速旅客機形状で

あるNASA Common Research Model（NASA CRM）8) の
巡航状態の解析がなされており，空力平均翼弦長に対

し最小格子幅が 1/1000 程度の格子を用いることで，

物体適合格子の解析に対し 20 drag count 程度の精度

で抵抗係数を予測できることが報告されている5)． 
IB 法による RANS 解析では，壁面近傍に層状の格

子を配置しないため境界層の計算が困難であったが，

近年 IB 法に適した壁関数の研究がなされ，摩擦抵抗

の高精度な予測が可能になりつつある3,4)．一方，衝撃

波が生じる遷音速解析では，圧力抵抗予測に課題が残

る．IB 法を用いた非粘性流解析では，翼の上下面に生

じる衝撃波の位置が，壁面での格子幅に依存する2,9)．

また RANS 解析では，物体適合格子の解析に対し圧

力抵抗が過大に評価される4,5)．IB 法を用いて抵抗係数

をより正確に予測するためには，圧力抵抗予測の改善

が必要である． 
本研究の目的は，IB法の境界条件を改善し，直交格

子を用いたCFDでの抵抗予測精度を向上させることで

ある．本研究では圧力抵抗の予測精度を向上させるた

めに，特に壁面での圧力境界条件に着目する．本研究

の IB 法による解析には，階層型直交格子ベースの圧

縮性流体ソルバである UTCart 4,5) を利用する．はじめ

に，従来の IB 法と本研究で提案する修正手法につい

て述べる．次に，NACA 0012 翼型の非粘性流解析と，

RAE 2822 翼型10) の RANS 解析を，従来手法と修正

手法で比較する．最後に，NASA CRM の RANS 解析

を行う． 
 

2. 数値解析手法 
2.1. 従来手法の IB 法 

本研究では，Discrete Forcing 型の IB 法 1) を用い

る．また本研究では流体計算にセル中心有限体積法を

用いる．図 1 は本研究で用いる IB 法の概略図である．

はじめに格子のセルを，流体領域に存在するセル（Fluid 
Cell），壁面と交差するセル（Wall Cell），物体の内側

に埋没するセル（Body Cell）に分類する．次に，Fluid 
Cell とWall Cell のセル境界中心（Face Center, FC）に，

境界条件を課す．従来手法では，FC を通る壁面に対す

る法線上に Image Point（IP）を配置し，IP での基本変

数と壁面での条件から，FC での基本変数を決定する．

IP が流体領域に存在するためには，IP と壁面の距離

である IP 長さが，二次元では最小格子幅の √2 倍以

上，三次元では √3 倍以上であることが条件である．

最後に，Wall Cell に隣接する Fluid Cell（図 1 の Cell 
i）と FC での基本変数を利用し，非粘性流束を計算す

る．以下の説明では，IP, FC, Cell i での値をそれぞれ

下添え字 𝐼𝐼𝐼𝐼𝐼 𝐼𝐼𝐼𝐼𝐼 𝐼𝐼 で表す． 
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非粘性流解析では，壁面に滑り壁条件を課し， 
 

𝑢𝑢�,�� � 𝑢𝑢�,�� �1� 

𝑢𝑢�,�� � 𝑢𝑢�,��
𝑑𝑑��
𝑑𝑑��

 �2� 

とする．ここで，𝑢𝑢�, 𝑢𝑢� はそれぞれ壁面に対する接線方

向速度と法線方向速度，𝑑𝑑 は壁面との距離である．ま

た，曲率半径が無限大の場合の壁面での法線方向の運

動方程式から得られる条件と，壁面での断熱条件から，

壁面では 
𝜕𝜕𝑝𝑝𝑑𝜕𝜕� � 0 �3� 
𝜕𝜕𝜌𝜌𝑑𝜕𝜕� � 0 �4� 

が境界条件である11)．そこで，IPと壁面の間で圧力と密

度が一定であることを仮定し， 
𝑝𝑝�� � 𝑝𝑝�� �5� 
𝜌𝜌�� � 𝜌𝜌�� �6� 

とする． 
RANS 解析では，IP と壁面の間に壁関数を用いた速

度プロファイルを仮定する．本研究では，Tamaki and 
Imamura が提案した手法4) を用いる．FC での接線方

向速度を，次式で計算する． 

𝑢𝑢�,�� � 𝑢𝑢�,�� � �𝜕𝜕𝜕𝜕����
𝜕𝜕𝜕𝜕� �𝜕𝜕��� �� �𝜕𝜕��� � 𝜕𝜕��� �𝑢𝑢� �7� 

ここで 𝜕𝜕���� は 壁関数である．本研究では乱流モデル

に Spalart–Allmaras モデル12) を用いるので，壁関数に

は Spalart–Allmaras の壁関数13) を利用する．法線方向

速度は式 (2) で計算する．また FC での温度は次式で

ある． 

𝑇𝑇�� � 𝑇𝑇�� � 𝑑𝑑𝑇𝑇
𝑑𝑑𝜕𝜕�

��
�𝜕𝜕�� � 𝜕𝜕��� �8� 

𝑑𝑑𝑇𝑇𝑑𝑑𝑑𝜕𝜕 は Crocco–Busemann の関係式14) から計算

する．圧力の境界条件は，圧力が境界層内で一定とい

う仮定に基づき，IP と FC の圧力を同じにする．つま

り，𝑝𝑝�� は式 (5) で計算する．密度は状態方程式から

計算する． 
𝜌𝜌�� � 𝑝𝑝��𝑑𝑅𝑅𝑇𝑇�� �9� 

ここで 𝑅𝑅 はガス定数である．FC での粘性流束の計算

には，壁関数から計算されるせん断応力を用いる． 

 
図1. IB 法の概略図． 

 
2.2. 修正手法の IB 法 

従来の IB 法での滑り壁条件は，IP と壁面の間で圧

力と密度が一定であることを仮定している．しかし IP 
と壁面の距離は，二次元では最小格子幅の√2倍，三次

元では√3倍以上離れているため，IP と壁面の間で圧力

と密度が一定であるという仮定では，壁面近傍での計

算精度が低下すると考えられる．そこで修正手法では，

IP よりも FC に近い Cell i に着目し，Cell i と壁面の

間で圧力と密度が一定であることを仮定し，FC の圧

力と密度を次式で計算する． 
𝑝𝑝�� � 𝑝𝑝� �10� 
𝜌𝜌�� � 𝜌𝜌� �11� 

FC での速度は，従来手法と同様に式 (1),(2) で計算

する．つまり修正手法は，圧力と密度は Cell i から補

間し，速度は IP から補間する，基本変数に応じて補間

に用いる点を切り替える手法である． 
RANS 解析では，境界層内で圧力が一定という仮定

に基づき，修正手法では FC の圧力を Cell i と同じ値

にする．つまり，𝑝𝑝�� は式 (10)で計算する．その他の 
FC での基本変数は，従来手法と同じ方法で計算する． 
 
3. NACA0012 非粘性流解析 
3.1. 計算の設定 

NACA0012 の非粘性流解析を，カットセル法6,7)によ

る物体適合格子の計算と比較する．格子の設定は IB 
法とカットセル法で共通であり，翼弦長 𝑐𝑐 に対し壁面

での最小格子幅 Δ𝑥𝑥���  が Δ𝑥𝑥���𝑑𝑐𝑐 � 0.005 (Coarse), 
0.0025 (Medium), 0.00125 (Fine) の格子を用い，セル

数 𝑁𝑁 はそれぞれ 6900, 12000, 19000である．IP 長さは 
𝑑𝑑�� � 2Δ𝑥𝑥���, 3Δ𝑥𝑥��� である．図 2 に計算格子を示す．

計算条件は，一様流マッハ数が0. 8 ，迎角が1.25 ����� 
である．非粘性流束評価には SLAU15) を，空間高次精

度化には線形補間を，勾配計算には WLSQ (G) 16) を用

いる． 
 
3.2. 計算結果 

図 3 は Medium 格子での表面圧力係数分布の比較

である．従来手法は，翼型上下面の衝撃波の位置が，

カットセル法よりも後流側である．一方，修正手法は 
IP 長さに依らず，カットセル法の結果と一致している．

翼型下面の衝撃波位置での表面圧力係数分布を図 4 
に示す．カットセル法に対し，従来手法は衝撃波の位

置が最小格子幅に依存し，最小格子幅が小さいほど衝

撃波が上流側に位置する．一方修正手法は，翼型下面

の衝撃波位置の最小格子幅への依存は小さい． 
図 5 は空力係数の格子収束である．カットセル法と

比較し従来手法は抵抗係数を数十 drag count 過大評

価しており，また抵抗係数が最小格子幅と IP 長さに

強く依存している．一方修正手法は，カットセル法に

対し抵抗係数を数 drag count 程度の精度で予測でき，

抵抗係数の最小格子幅と IP 長さへの依存が小さい．

揚力係数は，どの手法もカットセル法に対し，3 % 以
内の差で評価できている．モーメント係数は，従来手

法は格子が粗い場合にカットセル法よりも小さな値で

あるが，修正手法は格子に依らず概ねカットセル法と

一致している． 
以上より，修正手法は従来手法よりも，衝撃波位置

と抵抗係数の最小格子幅への依存性が小さい．また修

正手法は，解析結果の IP 長さへの依存性が小さい． 
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(a) IB法（全体図） 

(b) IB法（拡大図） 

(c) カットセル法（全体図） 

(d) カットセル法（拡大図） 
図 2. 計算格子の比較（NACA0012）. 

 
 

 
図 3. 表面圧力係数分布の比較（NACA0012）． 

 

 
(a) 修正手法,𝑑𝑑�� � ��� (b) 修正手法,𝑑𝑑�� � ���

 
(c) 従来手法,𝑑𝑑�� � ��� (d) 従来手法,𝑑𝑑�� � ���

 
(e) カットセル法 

図 4. 翼下面の衝撃波位置の比較． 
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(a) 抵抗係数 (b) 揚力係数 

 
(c) モーメント係数  

図 5. 空力係数の格子収束 (NACA 0012). 
 
4. RAE2822 RANS 解析 
4.1. 計算結果計算の設定 
 RAE2822 の RANS 解析を，JAXA で開発された

流体ソルバである FaSTAR 17) と比較する．計算条件

は，一様流マッハ数が 0.75，翼弦長基準のレイノルズ

数が �� � 1.0 � 10� である．また迎角は，揚力係数が

𝐶𝐶� � 0.5 � 0.001  になるよう設定する．IB 法の計算に

は  Δ𝑥𝑥���𝑥𝑥𝑥 � 0.0025  (Coarse), 0.00125  (Medium), 
0.000625 (Fine) の格子を用い，セル数 𝑁𝑁 はそれぞれ 11000, 
20000, 36000 である．IP 長さは𝑑𝑑�� � 2Δ𝑥𝑥���, 3Δ𝑥𝑥��� で
ある．Medium 格子で IP 長さが 𝑑𝑑�� � 2Δ𝑥𝑥��� の場合，

𝑥𝑥𝑥𝑥𝑥𝑥0.5  における IP での 𝑦𝑦�  は 120 程度である．

FaSTAR での計算には，文献 10) で公開されている 
RAE 2822 の構造格子を基に，格子幅と計算領域を変

更した非構造格子を利用する．計算手法は，非粘性流

束評価は SLAU，空間高次精度化は MUSCL，粘性流

束評価は二次精度中心差分である．また勾配計算には，

IB 法は WLSQ (G) を，FaSTAR は GLSQ 16) を利用す

る．乱流モデルは，Spalart–Allmaras モデル (SA-noft2 18)) 
である． 
 
4.2. 計算結果 
 図 6 は表面圧力係数分布であり，どの計算結果も物

体適合格子と概ね一致している．図 7 に空力係数の格

子収束を示す．従来手法で IP 長さを変更した計算に着

目すると，IP 長さが 𝑑𝑑�� � 3Δ𝑥𝑥��� の場合に抵抗係数は 
FaSTAR に近づくが，圧力抵抗係数と摩擦抵抗係数の割

合が不正確である．モーメント係数は𝑑𝑑�� � 2Δ𝑥𝑥���  が 
FaSTAR に近い．次に同じ IP 長さでの従来手法と修正

手法を比較すると，修正手法のほうが圧力抵抗係数は小

さく，摩擦抵抗係数とモーメント係数はあまり変化しな

い．特に修正手法で𝑑𝑑�� � 2Δ𝑥𝑥��� の場合に，圧力抵抗係

数と摩擦抵抗係数の割合が概ね FaSTAR と一致し，抵

抗係数がより FaSTAR に近づく． 

 

 
図 6. 表面圧力係数分布の比較 (RAE2822). 

 

 
(a) 抵抗係数 (b) 圧力抵抗係数 

 
(c) 摩擦抵抗係数 (d) 抵抗係数に対する圧

力抵抗係数の割合 

 

 

(e) モーメント係数  
図 7. 空力係数の格子収束 (RAE2822). 
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5. NASA CRM RANS 解析 
5.1. 計算の設定 
 NASA CRM の RANS 解析を，FaSTAR と比較する．

形 状 デ ー タ に は ， Third Aerodynamics Prediction 
Challenge (APC-III) 19)で公開された，迎角が 2.94 �deg� 
の主翼–胴体–水平尾翼の半裁形状（図 8）を利用する．

計算条件は，一様流マッハ数は0.847，空力平均翼弦長 
𝑐𝑐  基準のレイノルズ数は2.2� � 10�  である．また迎角

は，𝐶𝐶� � 0.� � 0.01  になるよう設定する．格子は，

Δ𝑥𝑥����𝑐𝑐 � 0.003�4 (coarse), 0.00177  (medium), 
0.00118  (fine) であり，セル数はそれぞれ 1200 万セ

ル， 4900 万セル，1.1 億セルである．IP 長さは 
𝑑𝑑�� � 2Δ𝑥𝑥���, 3Δ𝑥𝑥���  である．FaSTAR の計算には 
APC-III の 提供格子を利用し，セル数は 3000 万セル

である．計算手法は，4 章の計算手法に加え，リミタ

に  Hishida 20) を利用する．乱流モデルは，Spalart–
Allmaras モデル (SA-noft2-R-QCR2000 (Crot=1) 18)) で
ある． 
 

 
図 8. NACA CRM 主翼–胴体–水平尾翼形態. 

 
5.2. 計算結果 
 図 9 は空力係数の格子収束である．RAE 2822 の 
RANS 解析と同様に，修正手法は従来手法よりも圧力

抵抗係数のみが変化し，値が小さくなる．特に修正手

法で 𝑑𝑑�� � 2Δ𝑥𝑥���  の場合に，抵抗係数とモーメント

係数を精度良く予測できており，Fine 格子での抵抗係

数は FaSTAR に対し 12 drag count 大きい． 
 図 10 は 50.2 % スパン位置での表面圧力係数分布

の比較である．IB 法と FaSTAR を比較すると，前縁

で表面圧力係数分布の立ち上がりが鈍い．これは，IB 
法は主翼前縁で格子解像度が不十分なためだと考えら

れる．また IB 法は，衝撃波前後で表面圧力係数が鋭

く変化している． 
 図 11 は FaSTAR と Medium 格子を用いた IB 法
の表面圧力係数分布の差分であり，FaSTAR に対し表

面圧力係数が過小評価である場合は値が 0 より大き

く，過大評価である場合は 0 より小さい．なお IB 法
の計算結果は，格子生成に利用した形状データに射影

し評価する．図 11 より， IB 法は手法や IP 長さに依

らず，表面圧力係数が主翼・垂直尾翼の前縁と衝撃波

前後で FaSTAR と異なる．この原因は，前縁での格子

解像度が不十分であることと，衝撃波前後で圧力の変

化が鋭いことが原因である．図 11 (a) より，従来手法

は主翼上面に生じる衝撃波の上流側で表面圧力係数分

布を過小評価している．また図 11 (b) より，従来手法

で 𝑑𝑑�� � 3Δ𝑥𝑥���  の場合は翼端部で表面圧力係数が過

小評価され，翼端部で頭下げのモーメントが強いため，

モーメント係数が FaSTAR よりも小さいと考えられ

る．一方，修正手法で 𝑑𝑑�� � 2Δ𝑥𝑥��� の場合は，従来手

法と比べ表面圧力係数分布が FaSTAR に近い． 
 以上より本研究の条件では，修正手法で IP 長さを 
𝑑𝑑�� � 2Δ𝑥𝑥���  とすると，従来手法で 𝑑𝑑�� � 2Δ𝑥𝑥���  の
場合に対し圧力抵抗係数の予測精度が向上し，従来手

法で 𝑑𝑑�� � 3Δ𝑥𝑥���  の場合と比べモーメント係数をよ

り正確に評価できる．また空力平均翼弦長に対し最小

格子幅が  1/1000 程度の格子を用い，修正手法で 
𝑑𝑑�� � 2Δ𝑥𝑥��� として計算すると，物体適合格子の計算

に対し抗力係数を 10 drag count 程度の精度で評価で

きる．また IB 法の解析では，IP 長さに加えて，壁面境

界条件の計算に用いる点の選び方が，計算結果に影響

を与えることがわかる． 
 

 
(a) 抵抗係数 (b) 圧力抵抗係数 

 
(c) 摩擦抵抗係数 (d) 抵抗係数に対する 

圧力抵抗係数の割合

 

 

(e) モーメント係数  
図 9. 空力係数の格子収束 (NASA CRM). 
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図 10. 50.2 % スパン位置での表面圧力係数分布の比

較 (NASA CRM). 

(a) 𝑑𝑑�� � ������ での従来手法と修正手法の比較 

(b) 𝑑𝑑�� � ������ での従来手法と修正手法の比較 
図 11. FaSTAR と IB 法の表面圧力係数分布の差分.

 
 

6. 結論 
 本研究では，直交格子を用いる CFD の抵抗予測の精

度向上に向けた，IB 法の改善法を提案した．修正手法

は圧力境界条件に着目した手法であり，境界条件を与

える基本変数に応じて補間に用いる点を切り替える手

法であった．NACA 0012 の非粘性流解析では，衝撃波

位置の最小格子幅と IP 長さへの依存性が小さくなり，

物体適合格子の計算結果に近づいた．RAE 2822 の 
RANS 解析では，修正手法で IP 長さを最小格子幅の 
2 倍に設定すると，圧力抵抗係数と摩擦抵抗係数の割

合を妥当に評価し，抵抗係数がより物体適合格子の解

析に近づくことが分かった．NASA CRM の RANS 解
析では，修正手法で IP 長さを最小格子幅の 2 倍に設

定した場合が，表面圧力係数分布が物体適合格子の解

析に近い結果が得られた．また従来手法と比べて，抵

抗係数とモーメント係数を精度良く評価可能であった．

本研究の修正手法で 最小格子が空力平均翼弦長に対

し約 1/1000 の格子を用い 巡航状態の NASA CRM 
の解析を行うと，物体適合格子の解析に対し抗力係数

を 10 drag count 程度で評価可能であった．本研究より，

壁面と IP の長さ長さに加えて，壁面境界条件の計算に

用いる点の選び方が，計算結果に影響を与えることが

わかった． 
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