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ABSTRACT 
A slender-bodied vehicle with asymmetrically arranged protuberance generates strong side force due to asymmetric vortices, 

even at a low angle-of-attack. We investigated effects of the well-known RANS turbulence models [SA-R (Crot=0.0, 1.0, and 
2.0), SST, and SST-2003] by comparing the numerically obtained side force values on supersonic slender-body, along with the 
flow structure. As a result, all the SA-R models showed good agreement with the experiment regardless of the Crot (which 
controls the degree of modification from the original SA model), although a separation point on the protuberance side slightly 
changed depending on the Crot value. On the other hand, as for the SST models, when the vorticity was used to evaluate eddy 
viscosity (original SST) the side force exhibit 44% deviation from the experiment, whereas SST-2003, in which the strain rate 
was employed instead, significantly reduced the discrepancy to 0.7%.

1. はじめに 
近年，小型・超小型人工衛星の開発が盛んに行われ

ている1,2)．今後，IoT（Internet of Things）を含めた情報

化技術の発展によりそのような需要は更に膨らむと予

想される3)．これに伴い，低コストかつ高頻度な打上げ

需要の増加が見込まれ，これに対応するため宇宙輸送

機の小型化が進められている1,2)．代表的な宇宙輸送手

段であるロケットに関していえば，その小型化が進む

と，内部容積の確保のために機体表面に突起物が突出

する．この突起物は，機体風下側に非対称な渦構造を

形成する．これにより，比較的低い迎角（α=15°程度）

であっても機体の進行方向に対して横方向の力である

「横力」が発生することが知られている4)．この横力は，

飛翔体が所望経路を飛行することを妨げる可能性があ

る．そのため，飛翔体の安全かつ効率的な飛行を実現

するために，表面突起物がその空力特性，とりわけ横

力特性に与える影響を理解することは非常に重要であ

る． 
突起を有する細長物体に作用する空気力（特に横力）

や周囲の流れ場は，突起の後流や機体からの剥離によ

り生じる渦の振る舞いにより特徴づけられる4)．機体周

囲に生じる渦の渦中心は一般的に低圧であるため，例

えば突起の後流渦が機体に近接している場合，機体が

その渦に強く引っ張られる5)．一方，突起が機体の片側

に装着され，その後流渦が機体後方にかけて発達し，

機体から離れていくようなケースでは，機体の片側が

高圧となることから，突起のある側からない側へ大き

な横力が発生する4)． 
このように，突起の装着位置によって異なる渦の振

る舞いにより，飛翔体の空力特性は大きく異なる．そ

のため，飛翔体の安全な飛行を実現するためには風洞

実験や数値解析を駆使し，事前に空力特性や流れ場を

調査することが不可欠である．その具体例として，数

値流体力学（CFD）を用いた突起を有する飛翔体周り

の流れ場や空気力の予測は，これまでも多く行われて

きた4-6)．それらの多くはRANS（レイノルズ平均ナビ

エ・ストークス方程式）による数値計算を行っており，

その解析結果は乱流モデルに強く依存する可能性があ

る．実際，細長物体のように物体の風下側に剥離渦が

発生する「デルタ翼」を対象とした調査7)では，乱流モ

デルの種類によって前縁剥離や高迎角時の渦崩壊の予

測精度に差があることが報告されている． 
そこで本研究では，突起を有する細長物体の数値計

算における，乱流モデルの影響について調査を行う．

乱流モデルには航空宇宙分野で広く使用されている1
方程式モデルのSA-Rモデル8,9)（SA：Spalart-Allmaras），
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および2方程式モデルであるShear Stress Transport（以下

SST）系モデル10,11)を用いて数値計算を行い，その結果

を比較する．また，SA-RモデルにおけるSAモデル12)か

らの（曲率のある流れへの）修正パラメタCrot（2.3.1節
で詳述）については，その値によって異なる解が得ら

れると報告されている13)．しかし，本研究のように超音

速流れにおいて横力をはじめとする，機体に作用する

空気力の計算結果へのCrot依存性については十分に調

査されていなかった．そこで本研究では超音速流れに

おける横力係数や機体周りの流れ場に対する，Crot依存

性に関しても調査を行う． 
以上の比較・考察を行うことで，乱流モデルが突起

付き細長物体周りの渦構造や空気力の予測精度に与え

る影響を調査する． 
 

2. 研究方法 
2.1. 計算対象 

本研究の解析対象モデルについて図2-1に示す．細長

物体はコーンとシリンダー部から成り，機体全長

L=368mm，機体直径D=41.5mm（細長比8.9）である．

また，突起物の長さは機体全長Lの6%，突出量は機体

直径Dの15%である．この突起を細長物体のノーズから

22%位置，上方より45°の左舷側（機体の風下側）に1つ
装着する．  

図2-1 計算対象形状 
 
2.2. 計算手法 

JAXAが開発した流体解析ソルバであるFaSTAR14)を用

いた．支配方程式は3次元圧縮性RANSであり，セル中心

有限体積法により離散化を行い空間二次精度で解いた．

非粘性数値流束の計算にはAUSM系全速度計算スキー

ムであるSLAU15)を用いており，Green-Gauss法16)により勾

配を計算している．また勾配制限関数にはminmod17)を用

いている．時間積分法にはLU-SGS法18)を用い，CFL数は

50として定常解析を行った． 
2.3. 乱流モデル 
本研究では，航空宇宙分野の CFD 解析で多く用いら

れる複数の乱流モデルを用いて数値解析を行い，それ

らが空力特性や機体周囲流れ場に与える影響を調査し

た．本研究で用いた乱流モデルは SA-noft2-R モデル 8,9)

（以降，単に SA-R），Menter-SST モデル 10)（以降 SST），

Menter-SST-2003 モデル 11)（以降 SST-2003）の 3 種類

である． 
2.3.1. SA-R モデル 

SA-RモデルのベースとなるSAモデルは，次式を解く

1方程式モデルである．なお，本研究ではオリジナルの

モデルからft2項を省略したSA-noft219)を用いる．  
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レイノルズ応力は次のように定義される． 
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乱流粘性係数μtは， 

μt � ρ�υ�fV1 (3)

であり，補助的な関数や定数は以下のように表される． 

fV1=
χ3

χ3+CW1
6 ,  fυ2 � 1 � χ

1+χfV1
 

fW � g � 1 � CW3
6
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6�

1 6⁄
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κ2d2 fV2,  S � (2ΩijΩij)1 2⁄  

Cb1 = 0.1355,  Cb2 = 0.622,  CV1 = 0.71, 

CW1 � Cb1

κ2 � 1 � Cb2

σ
, CW2 � 0.3,  CW3 � 2.0, 

σ � 2/3, κ � 0.41 
Ωijは渦度テンソル，dは壁からの距離である． 

オリジナルのSAモデルでは，本研究の解析対象のよ

うな，「曲率を有する物体壁を回り込む流れによる渦」

が「乱流による渦」と区別されにくいという欠点を抱

えていた． 
この問題を改善するために，SA-Rモデルでは渦度

Ω=�2ΩijΩijの大きさ|Ω|を次のように置き換え，“乱流の

効果よりも純粋な回転による効果が卓越する個所では，

渦度がひずみ速度を上回ることで乱流粘性が抑えられ

る”よう改良されている8,9)． 

 |Ω| → |Ω| + Crot min�0,|S|-|Ω|� (4)

ここで，|S|は歪み速度 

 |S| � �2SijSij,  Sij � 1
2�

∂ui

∂xj
+

∂uj

∂xi
� (5)

である．なお，式(4)に示した，SAからSA-Rへの修正度

合いを司るパラメタであるCrotについては更に議論の
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余地があることから，本研究ではCrot= 0.0（オリジナル

のSA12)），1.07)，2.020)の3種類に関して数値計算を行う． 
2.3.2. Menter SST モデル 

Menter SST モデルは壁近傍において Wilcox による

k-ω 方程式を解き，壁から離れた完全乱流領域におい

ては標準的な k-ε モデルを用いるという 2 方程式モデ

ルである．具体的には以下の式を解く． 
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レイノルズ応力は次のように定義される． 
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乱流粘性係数は 

μt = min � k
ω

, 
a1k
ΩF2

� (8)

であり，k-ωモデルの定数は，以下である． 
ϕ � F1ϕ1 � �1 � F1)ϕ2 

σk1 = 0.85,  σω1 = 0.5,  β1 = 0.075,  
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k-εモデルの定数は，以下のようになっている． 
σk2 = 1.0,  σω2 = 0.856,  β2 = 0.0828, 
A2 = 0.31,  β2* = 0.09, κ2 = 0.41 
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2
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k-ω モデルと k-ε モデルを接続するための混合関数は，

以下のように定義される． 
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なお，オリジナルの SST モデル 10)では式(8)のように乱

流粘性係数 μtの評価に渦度 Ωを用いていたが，開発者

である Menter は，以下のように渦度 Ω の代わりに歪

み速度 S を用いるという改良を施している 11)． 

μt = min � k
ω

, 
a1k
SF2

� (9)

本稿ではオリジナルの SST モデルに加え，この改良版

である SST-2003 を用いた数値解析も行った． 
2.4. 計算格子 

本計算で用いる計算格子を図 2-2 に示す．格子生成

には六面体ベースの自動格子生成ツールである JAXA
の HexaGrid21)を用いた．外部領域は 20L×20L×20L の立

方体とし，この計算領域を六面体，プリズム，ピラミ

ッド，四面体で構成している．セル数は 4400 万程度で

あり，壁面第一層格子幅は 1.0×10-3 mm（y+max=0.86）
とした． 

 

(a)機体周り (b)格子全体 
図 2-2 計算格子 

 
2.5. 計算条件 

一様流マッハ数 M∞ = 1.5，機体全長 L を基準とした

レイノルズ数 Re=1.1×107とする．いずれも風洞実験条

件 4)と一致させてある．また，先行研究 4)で，迎 0°<α<15°
では迎角増加に伴い横力も増加，15°<α<20°では横力が

ほぼ一定となることが明らかになっている．これを踏

まえ，本研究では迎角 α=15°を選定した． 
 

3. 結果と考察 
3.1. 流れ場の比較 

図3-1に機体周りの流れの概要として，Q値等値面の

可視化結果を載せる．突起側の突起後流渦が，機体後

方にかけて発達している様子や，突起がない側（以降，

平滑側と呼ぶ）の機体風下における剥離渦の様子が見

て取れる． 
流れ場の全体像を比較するために，図3-2に機体周り

の渦度分布（左）と乱流粘性係数（右）を示す．まず

SA-Rモデルについては，Crotの増加とともに突起後流

渦の渦度が強くなっている．また，SST系モデルについ

てはオリジナルのSSTモデルの両舷の渦度が弱く，機

体風下側の全域にわたって強い乱流粘性が生成されて

いる．SST-2003についてはSSTと比較して，両舷の渦度

がより強く，乱流粘性の生成は抑制されていることが

見て取れる． 
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3.2. 横力特性の比較 
図3-3には，各乱流モデルによる横力係数（CY, 突起

側から平滑側への力が正）の計算結果と実験結果を載

せる．これによると，SA-Rモデルについては実験と計

算結果はよく一致しており（誤差1.3~1.5%程度），その

中ではCrot=0.0の横力よりもCrot=1.0や2.0の場合の方が

約3%増大するという結果となった．またSST系モデル

においては，オリジナルのSSTの場合，実験との誤差が

約44%となっているのに対し，修正版のSST-2003では

約0.7%と大幅に改善している．以上のような，SA-Rモ
デルとSST系モデルの傾向についてそれぞれ考察を行

う． 
3.3. SA-R モデル解析における横力の Crot依存性 

本節では，オリジナルのSAモデルからSA-Rモデルへ

の修正パラメタであるCrotについて，Crot=0.0の場合と比

較して，Crot=1.0や2.0の場合に横力が約3%増大した理

由を考察する． 
図3-4にはSA-Rモデルによる計算結果より得た，機体

軸方向の局所横力分布を示す．これによると，突起周

辺ではほぼ横力分布に差はなく，x/L>0.4の領域で

Crot=1.0や2.0の局所横力がCrot=0.0の局所横力を僅かに

上回る（Crot=1.0と2.0の分布はほぼ重なっている）． 

(a)SA-R (Crot=0.0) 

(b)SA-R (Crot=1.0) 

(c)SA-R (Crot=2.0) 

(d)SST 

(e)SST-2003 
図3-2 渦度（左）と乱流粘性（右）の可視化結果

 

 
図 3-1 流れ場の概要（Crot=1.0 の Q 等値面） 

 
図 3-3 横力係数 CY（エラーバーは標準偏差） 
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このようにCrotの値によって局所横力の傾向が異な

る理由を調査するため，図3-5にx/L=0.4断面における突

起側の表面Cp分布の可視化結果を示す．これによると，

機体風下側における剥離後の圧力が回復する領域で差

異が生じていることが分かる．ここで，図3-6に同断面

における速度ベクトルおよびCpの等高線図を示す

（Crot=2.0の分布はCrot=1.0と類似していたため省略）．

この図より，Crot=1.0や2.0の場合よりもCrot=0.0の方が僅

かに下流側で剥離していることが分かる．Crot=0.0の場

合では“物体壁を回り込む流れによる強い渦度と，乱

流による渦が区別されない8,9)”ため，Crot=1.0や2.0の場

合よりも強い乱流粘性が生成される．つまり，周囲の

流体との混合作用が大きく，主流と壁面の間のエネル

ギー輸送が活発に行われることから，境界層内の流れ

が減速しにくくなり，Crot=1.0や2.0よりも剥離が生じに

くいと考えられる．一方で，Crot=1.0及び2.0の場合では，

曲率を有する形状を回り込む流れの乱流粘性が，式(4)
の補正により抑制されているため，より上流側から「剥

離後の圧力回復」が生じる．これにより突起側が

Crot=0.0よりも高圧となり，横力が増大する一因となる

（突起後流渦の成長によって，突起側では平滑側より

も大規模な剥離が生じているため，この効果が顕著に

表れる）． 
また，図3-7にはx/L = 0.6断面における突起側の機体

表面圧力係数分布のグラフを，図3-8には同断面におけ

る速度ベクトル（Cpで色付け）の可視化結果を示す．

図3-7によると先の「物体を回り込む流れの剥離位置の

違い」による圧力の差異（図中で(a)と示した領域）だ

けでなく，機体風下側の0.05 < z/(D/2) < 0.84（図中に(b)
と示した領域）においてCrot=1.0及びCrot=2.0の表面圧力

がCrot=0.0の表面圧力を上回っている．また図3-8を見る

と，突起のない平滑側から回り込んできた，機体正面

から見て時計回りの流れが，Crot=0.0の場合は付着して

いるのに対し，Crot=1.0及び2.0の場合では剥離が生じ，

高圧となっている．（なお，こちらも図3-7の領域(a)と
同様，Crot=1.0や2.0の場合は乱流粘性が抑制されること

から，剥離が促進されたと考えられる．）この高圧領域

の形成もまた，Crot=1.0及び2.0の場合に横力が増大する

一因となっている． 
 

以上についてまとめると， 
 SA-Rの修正パラメタCrotによる横力特性の違いは，

「Crot=0.0」の場合と「Crot=1.0及び2.0」の場合に大

別できる． 
 Crot=1.0および2.0では，流れが物体壁を回り込む

（つまり渦度がひずみ速度を上回るような）場合，

式(4)のような補正が施される．そのため，Crot=0.0
と比較して乱流粘性が小さく，曲率を有する形状

に由来する剥離がより上流で生じる． 
 Crot=1.0および2.0の場合のみ，乱流粘性の抑制に

よって，平滑側から突起側へ回り込んでくる流れ

の剥離が誘起される．これにより突起側にCrot=0.0
と比べ高圧の領域が生成される． 

 以上のようにCrot=1.0および2.0の場合，突起側で

剥離が促進されることで，Crot=0.0の場合よりも高

圧となる（機体を+y：正の横力の方向へ押す）こ

とから，機体全長の40%より後方で，Crot=0.0（オ

リジナルのSA）の場合よりも横力が増大する． 
 以上のような結果から，Crot=1.0や2.0の場合では，

Crot=0.0（オリジナルのSAモデル）の場合よりも

「回り込みによる渦が乱流渦と区別されて捉え

られている」といえる一方で，乱流粘性の抑制に

より剥離が促進されることが原因で，高圧領域が

生成され，横力を過大に評価してしまう可能性が

あることに注意が必要である． 
 

図 3-4 局所横力係数分布（SA-R モデル） 
 

図 3-5 x/L=0.4 断面の突起側 Cp分布 
（Crot=1.0 と Crot=2.0 はほぼ重なっている） 
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(a) SA-R (Crot=0.0) (b) SA-R (Crot=1.0) 

図 3-6 x/L=0.4 断面での剥離位置 

図 3-7 x/L=0.6 断面の突起側 Cp分布 
（Crot=1.0 と 2.0 は重なっていることに注意） 

 
3.4. SST 系モデルによる横力特性 

続いて，SA-RモデルとオリジナルのSST，SST-2003
モデルの比較を行う．図3-2より，SSTでは実験結果と

の横力の誤差が約44%と大きくなった．一方でSST-
2003の場合では実験結果との誤差が約0.7%となりよく

一致していた． 
図3-9にはSA-Rモデル（Crot=1.0），SST，SST-2003の数

値計算結果より得た，局所横力係数分布を載せる．こ

れによると，SSTモデルの突起部後方（x/L>0.3）におけ

る局所横力が他モデルを大幅に下回っており，

x/L>0.75においては局所横力が増加から減少に転じて

いる．このような傾向の違いについて調査を行うため，

図3-10にx/L = 0.6断面における表面圧力分布を，図3-11
に同断面における渦度等高線・速度ベクトル分布を載

せる．図3-11よりオリジナルのSSTでは過大な乱流粘性

により，突起側，平滑側ともに剥離渦が散逸してしま

っている．特に，平滑側の渦は機体に近接することか

ら，SA-RやSST-2003では表面圧力を低下させているが，

オリジナルのSSTではその散逸によって表面圧力の低

減効果が見られなくなっている．（これは図3-10からも

確認できる．）また，図3-11より，SSTではその過剰な

乱流粘性により突起側の剥離位置が他の2ケースと比

べて大幅に下流側（z=0断面から風下側に32.6°）となっ

ている．これによりSSTでは剥離が抑制され，流れが減

速せず圧力回復が遅れることで，突起側が他の乱流モ

デルよりも低圧となっていると分かった（図3-10突起

側）．以上のようなメカニズムにより，SSTモデルでは

SST2003やSA-Rと比較して，平滑側では高圧に，突起

側で低圧となることで両舷の圧力差が小さくなり，横

力を過小に評価していることが分かった． 
一方で，SST-2003ではSA-Rモデルと同程度に機体両

舷の圧力差を捉えている．このように，オリジナルの

SSTとSST-2003の結果に大きな違いが生じるのは，乱

流粘性係数μtの評価方法の違いが原因だと考えられる．

具体的には，SSTはμtの評価に渦度Ωを，SST-2003では

ひずみ速度Sを用いる（2.3.2節，式(8)，式(9)参照）．こ

れにより，オリジナルのSSTモデルでは，式(8)におい

て本来であればk ∕ωが採用されるべき領域においても，

壁面を回り込む流れが有する高い渦度によって，ΩF2

を含む項が不適切に採用されている可能性があり，剥 

剥離 剥離 

(a) SA-R (Crot=0.0) 

(b) SA-R (Crot=1.0) 
図 3-8 x/L=0.6 断面における速度ベクトル 
（Cpで色付け，機体の上流側から見ている） 

宇宙航空研究開発機構特別資料　JAXA-SP-21-008230

This document is provided by JAXA.



 

離を適切に捉えられていないと考えられる．一方で

SST-2003ではひずみ速度Sを用いることによりこれが

改善し，剥離を適切に捉えることが可能になったと考

えられる． 
 

以上をまとめると， 
 オリジナルのSSTモデルでは乱流粘性係数の評価

に（非粘性流れでも現れる剥離渦においても，大

きな値となる）渦度Ωを用いており，曲率を有す

る超音速流れにおいてもこの値が過剰となり，機

体からの剥離渦が散逸してしまう．従って，平滑

側が他の乱流モデルの場合よりも高圧となる． 
 オリジナルSSTモデルによる計算では上記の理由

から，過剰な乱流粘性が生じる．これにより突起

側の剥離が抑制される（つまり流れが減速しにく

い）ため，その位置では加速膨張流れが維持され，

他モデルの計算結果よりも低圧となる．以上のメ

カニズムによって，SSTモデルでは両舷の圧力差

が小さくなり，機体に作用する横力が小さくなる． 
 一方でSST-2003では乱流粘性係数の評価に渦度Ω

ではなく歪み速度Sが用いられることで，SSTと比

図 3-9 局所横力係数分布 

図 3-10 x/L=0.6 断面における Cp分布 

(a) SA-R（Crot=1.0） 

(b) SST 

(c) SST-2003 
図 3-11 速度ベクトルと渦度（x/L=0.6 断面）

 

平滑側 突起側 

平滑側

平滑側

突起側 

突起側 

剥離 

剥離 

剥離 
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較するとその値が抑制される．そのため機体風下

側の渦は散逸せず，加えて機体からの流れの剥離

も適切に捉えることが出来る． 
 以上のメカニズムによって，SST-2003ではSA-Rモ

デルと同程度に機体両舷の圧力差を捉えること

が出来る．結果として，超音速流れ中の細長物体

にかかる横力は実験値と良好な一致を示す． 
 

4. 結論 
本研究では，一般的なロケットを模した細長物体（細

長比8.9）の機体前方，風下側に1つの突起を装着して異

なる乱流モデルを用いた数値計算を行った．得られた

知見を以下にまとめる． 
 

A) SA-noft2-R乱流モデルにおけるSAモデルからのパ

ラメタCrotによる計算結果への影響． 
 SAからSA-Rへの修正パラメタCrotについては，

Crot=0.0（オリジナルのSA）の場合と比較して

Crot=1.0および2.0の場合は発生する横力が約3%増

大した．（Crot=1.0，2.0の両ケースの横力に大きな

差は見られなかった．） 
 SA-R（Crot=1.0および2.0）ではSA（Crot=0.0）と比

較して乱流粘性が大きく，剥離が促進される傾向

があった．そのため，突起側の剥離後の圧力回復

がより上流で生じ，その位置ではSAより高圧とな

った．同様の理由で，SA-Rでは機体の風下側にお

いても平滑側から突起側に回り込んできた流れ

の剥離が生じ，突起側に高圧領域が形成された． 
 以上のように，SA-RではCrot=1.0，2.0ともにその剥

離のしやすさから突起側が高圧となり，発生する

横力が僅かに増大した． 
 
B) SST系モデル（SST，SST-2003）の比較． 
 オリジナルのSSTモデルは他の乱流モデルと比較

して発生する横力が大幅に小さく，実験との誤差

も大きい（約44%）．一方でSST-2003は実験との誤

差が約0.7%となり，結果として横力係数について

はSA-R系モデルと同程度の計算結果を得た． 
 SSTは 
 他の乱流モデルよりも生成される乱流粘性が

大きく，機体風下側の渦が散逸しまう． 
 過剰な乱流粘性による渦の散逸によって，渦の

近接による低圧効果が薄れ，平滑側の表面圧力

が他の乱流モデルよりも高圧となる． 
 突起側では過剰な乱流粘性により剥離が他の

モデルよりも大幅に下流側で生じる．このため

加速膨張された流れが維持され，突起側の表面

圧力が低圧となる． 
 以上のメカニズムより，SSTでは機体両舷の圧力

差が過小評価され，他の乱流モデルと比較して大

幅に横力が小さくなる． 
 一方SST-2003では，乱流粘性の評価に渦度ではな

く歪み速度を用いているため，過剰な乱流粘性が

生成されず，機体風下の渦の散逸が抑えられる．

また同様の理由により，SST-2003では流体が物体

を回り込むことによる剥離を適切に捉えること

ができる． 
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