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低 数の二次元翼から発生する空力音について 数値手法
○池田友明 高木正平 研開本部

研究目的
当研究グループでは、航空機から発生する空力騒音の低減
を目的とした基盤技術の確立を目指し、研究を行っている。
数値計算手法の面では、
技術を用いて、翼周り流れ等から発生する空力音を高精度で
予測することを目的としている。
航空機翼周りから発生する顕著な狭帯域騒音として、

ノイズがある。 らによれば 、
ノイズの発生は、後縁を特異点とする非圧縮ポテンシャル流
れのアナロジーと捉えることができる。即ち、後縁近傍に存
在する渦が音源となり、渦から直接的に放出されるよりもは
るかに大きなオーダーを持つ音波が後縁から散乱される。音
源として周期的なカルマン渦が存在する場合には、渦の振動
周波数と同じ周波数を持ち、二重極的な振る舞いを示すトー
ン・ノイズが観測される 。ここでは、比較的レイノルズ数の
低い領域で二次元翼周り流れから発生する ノイズを取り
上げ、音響アナロジーによる ノイズの再現性を検証する。

音響アナロジーに関する考察
物体周り流れから発生する騒音予測に の音響アナ

ロジーを適用する場合、 や の式に代表される自
由空間の 関数を用いる積分手法と、物体形状を考慮し
た 関数による手法とが挙げられる。解析的には前者の
ほうが扱いが容易であり、低マッハ数流れのように二重極成
分が卓越する場合には面音源を扱うため、計算コストも低く
抑えることができる。本研究では、高精度圧縮性解法により
近傍場を決定するため、面音源として物体近傍の圧力分布を
正確に与えることができる。これ故、音源のコンパクト性の
仮定を導入する必要はなく、遠方場の音圧予測において精度
面での有効性が期待できる。
しかしながら、前節で述べたように、 ノイズなどの二重
極音は、本質的には物体近傍の渦変動（＝四重極音源）に起
因するものであり、二重極音をその発生機構と関連付けて定
量的に評価する上では、後者の物体形状を考慮した 関
数を用いることが望ましい。一般にはこの手法は、時間的・

空間的に四重極音源をサンプリングし、その後 関数
を用いて積分をする必要があるため計算コストが非常に大き
い。 は音源のコンパクト性の仮定を用いて、この
関数を近似する方法を提案しており 、この場合比較的低
コストで音響場の見積もりが可能である。以下では、上述の

の式による面音源の積分手法と、 のコンパクト
関数を用いた方法との比較を行う。

計算手法並びに概要
基礎方程式には二次元の圧縮性 方程式を用いる。流れ
場は 型格子を用いて差分法により離散化し、時間方向の離
散化には 次精度の スキームを、空間方向には
次精度コンパクトスキームを用い、境界及び数値格子接合
部では特性条件を適用する。ここで、境界・接合部近傍での
空間方向の精度低下を抑えるために、風上陽差分による特性
方程式を境界条件として組み込んだコンパクトスキームを採
用する 。
流れモデルの概要を に示す。ここでは、翼後縁を原

点に取り、コード長 L の 型翼に対して、x 軸か
らの傾き α を迎角とし、領域左側から速度 U∞ の流入があ
る。音響計算例として用いられる典型的なケースでは、マッ
ハ数M = 0.3、コード長 L と U∞ に基づいたレイノルズ数

= 5000である。また、迎角 αとして 5.0 を選ぶ。

計算結果
に、圧縮性解法から直接的に得られた圧力変動の瞬

時値と、翼表面の圧力変動から 式の二重極成分を用
いて予測された音圧分布の比較を行う。翼は一様流中で静止
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しているため、 の式を適用する際には一様流に対して
ガリレイ変換を施す。これ故、得られた音圧分布ではドップ
ラー効果が考慮されている。 式の結果では、翼近傍か
ら遠方場に至るまで、圧力変動の音響成分を定量的に精度良
く再現しているのがわかる。特に、斜め上流方向に対して強
い音波が伝播している様子が伺える。これは、後述するよう
に、単にドップラー効果により音圧が増幅されたのではなく、
音源のコンパクト性が満たされない ノイズ特有の性質で
あることが示唆される。
次に、コンパクト 関数による積分手法の検討を行う。
に、 ベクトルの時間微分 ∂t(�ω × �u)に対して、コ

ンパクト 関数による幾何学的重みを作用させた音源分
布を示す。ここでは、主成分である y 方向成分のみを抽出し
ている。音波の 波長は、図にある通りおよそ 1.8Lであり、
音源の分布範囲はそのスケールより十分小さいとは言えない。
また、上述の幾何学的重みは、翼後縁のように曲率の大きい
場所で卓越し、後縁近傍の渦変動の寄与を増幅させる作用を

δp r = 10L ◦
� ·

M = 0.05

持つ。しかしながら、特異点となる後縁を除き、その近傍の
音源が特に大きいとは言えず、むしろ翼から離れた後流域の
渦成分の寄与を抑える働きがあることがわかる。
ここで、上記の音響アナロジーを用いた音圧の定量的比較
を行った。 に後縁から 10Lの位置での音圧変動の実効
値 δp の指向性分布を示す。圧縮性解法で直接得られた圧
力変動は の結果とほぼ一致する。上述の つのアナロ
ジー手法に加えて、M = 0.05 で求めた翼表面の圧力変動に
対して の式を適用した結果も同時に示す。これは、従
来しばしば用いられる、非圧縮解法に の式を適用する
場合の妥当性を検証するためである。M = 0.05 では音の波
長が 11L 程度であるため、コンパクト性の仮定は適当であ
る。しかし、 で観測された斜め前方に強い音波が生じ
る様子は、M = 0.3の流れ場から求めた 以外の 通り
の手法では再現されておらず、且つ両者は同等な二重極分布
を示す。これらの積分においては何れもドップラー効果を考
慮しているため、M = 0.3での音源の非コンパクト性がこの
差を生んでいると推測される。非圧縮解法と の式の組
み合わせが妥当であるためには、音源のコンパクト性が満た
される必要があることが示唆された。

まとめ
= 5000 M = 0.3での 翼周り二次元流れに

おける空力音の数値再現性の検証を行った。この研究で用い
た計算コードは、現在本研究グループにて空力音響解析ツー
ルとして開発中のものである。高精度圧縮性解法と音源のコ
ンパクト性を仮定しない の積分手法を組み合わせるこ
とで、精度良い空力音予測が可能なことを示した。
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Control of backward facing step flow 
 by stability analysis in low Reynolds number 

 
S. Yamada*,  S. Honami*,  M. Motosuke*,  and  H. Ishikawa* 

 
* Tokyo University of Science 

 
ABSTRACT 

The objective of this study is to control the reattachment process of the separating and 
reattaching flow by the synthetic jet over a backward facing step in a low Reynolds number 
range. To determine the exciting frequency of the synthetic jet, this paper presents the 
stability analysis of the separating shear layer downstream of the step. The Reynolds number 
based on the step height ranges from 133 to 3670. The results show effectiveness of the 
synthetic jet for flow control. The reattachment length on the lower wall decreases due to the 
vortices which are generated by the synthetic jet with the exciting frequency. 

 
Key Words: backward facing step separating shear layer instability analysis flow control 
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Linear Stability Analysis of Supersonic Streamwise Vortices

ToshihikoHIEJIMA

Dept. of Aerospace Eng., Osaka Prefecture University

ABSTRACT

This paper describes a theoretical study on the stability of supersonic streamwise vortices. The spatial as
well as temporal stability calculations are made for a single streamwise vortex in a Mach 2.45 free stream.
The basic ow data necessary for the stability analysis such as the velocity and vorticity distributions
are obtained by conducting numerical simulation of the ow past the so—called alternating wedge vortex
generator. By describing the results for the unstable modes the spatial stability characteristics are shown
to be in good agreement with those of temporal one. It is emphasized that the streamwise vortex is
demonstrated to be much more unstable and powerful in enhancing supersonic mixing, compared with the
so—called mixing layer. Importantly this comparison is made possible by newly de ning the convective
Mach number for the streamwise vortex.

Key Words: Linear stability; supersonic mixing; streamwise vortex; compressible swirl ow; q—Vortex
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(a) CNR11-R15

(b) CNR11-R15, X Y cross section (Z =0)

(c) CNR11-R22, X Y cross section (Z =0)

(d) CNR11-R22, Y Z cross section

X = -0.25 mm X = 4.75 mm X = 7.25 mm X = 14.75 mm X = 22.25 mm

Fig. 1 Direct numerical simulation results for the generation process of supersonic streamwise vortex behind the alternating
wedge vortex generators CNR11-R15 and CNR11-R22 at M = 2.45: (a) and (b) density contour plots for the case of
CNR11-R15; (c) and (d) axial vorticity of isosurface (positive: red, negative: blue) for the case of CNR11-R22.

(a) (b) (c)

Fig. 2 Comparison of simulation results with measurements6) for the streamwise mass— ux, for the case of CNR11-R22 at
M = 2.45: (a) X = 10 mm, (b) X = 22 mm, and (c) X = 35 mm.

(A) (B) (C)

Fig. 3 Simulation results for Y —distributions of (A) axial velocity, (B) axial vorticity at X = 22.25 mm and for (C)
streamwise variation of circulation in Y Z cross section, for the case of CNR11-R22 at M = 2.45.
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(H) Spatial growth rate, i (I) Convective Mach number, Mc

(D) Spatial growth rate, i (E) Spatial growth rate, i (F) Axial wave number r vs. frequency

(A) Temporal growth rate, i (B) Temporal growth rate, i (C) Axial wave number vs. frequency r

Fig. 4 Linear instability characteristics of compressible streamwise vortices at M = 2.45: CNR11-R22, q = 0.27, =
0.35, (A) i vs. r, (B) i vs. , (C) r vs. ; (D) i vs. , (E) i vs. r, (F) vs. r, (G) comparison between

spatial growth rate i and
(s)
i converted from i. WCNR, q = 0.1, = 0.2, (H) i vs. , for various azimuthal wave

numbers; and (I) normalized maximum growth rate vs. Mc for q = 0, 0.1, and 0.27.
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Boundary layer transition subjected to weak free stream turbulence 
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*
, K. Takaichi

*
, and T. Kenchi

** 

 
* 
Dept. of Mech. Systems Eng., Shinshu University, 

** 
Dept. of Mech. Eng., Gifu National College of Technology  

 

ABSTRACT 

Process of boundary layer transition due to free stream turbulence strongly depends on properties of the free 

stream turbulence. In this report, the primary instability in a week free stream case is experimentally identified 

as locally generated Tollmien-Schlichting waves. This disturbance immediately breaks down with its 

deformation to the three-dimensional structure of the L shape and turbulent region starts to propagate in both 

streamwise and spanwise directions with forming a turbulent spot. Modal disturbances have chance to trigger 

the boundary layer transition induced by weak initial disturbance in the free stream.  

 

Key Words: transition, boundary layer, free stream turbulence, T-S wave, streaky structure 
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Interactions of wing-tip vortices and their effects on the aerodynamic characteristics in formation flight 

Fumihide Mori, Masahito Asai and Ayumu Inasawa (Tokyo Metropolitan University) 
 

Key Words: Aerodynamics, Formation Flight, Trailing Vortices, Vortex interaction 
 

Abstract 
In order to clarify influences of trailing vortices of a forward wing on the aerodynamics of a backward wing in formation 
flight, behaviors and interactions of trailing vortices are examined experimentally in two-wing configuration at a Reynolds 
number Re=2.5 105.  Both the wings have a NACA23012 airfoil section and rectangular plan-form with aspect ratio of 
5.  The wings are arranged in the horizontal plane with streamwise distance of 2.5 times the airfoil chord, and the 
forward wing is fixed at an angle of attack 8°.  In such an arrangement, the lift to drag ratio is found to increase by 25% 
when the two wings are overlapped with each other by 2.5-5% of the full span, i.e., about the diameter of wing-tip vortex.  
Flow visualization and PIV measurements show that interactions of wing-tip vortices of both the wings occur most 
intensively in these conditions. 
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角柱 円柱 後方カルマン渦列の発生源
水島二郎 同志社大 武本幸生

はじめに
角柱や円柱後方に生じる渦列については， や

の研究を始め，この 年間に多くの研究が
なされており，カルマン渦列と呼ばれている．カルマン
渦列の研究は大きく つに分類される． つ目は主に物
理量を評価するもので，圧力・抗力・剥離振動数やそれ
らの相関に注目するものである． つ目は渦列の安定性
から渦の配置などを考えるものである． つ目は流体力
学的な安定性を扱うものである．本稿では，まず，上記
の分類の つ目にあたる流体力学的な安定性に関するこ
れまでの代表的な研究を紹介する．その後，これまでの
研究で得られた知見の一部を，数値シミュレーションを
用いて確認する．

カルマン渦列研究の歴史
カルマン渦列発生における振動源の特定と物理機構の

解明をするために，流体力学的な安定性の観点からの研
究が多くの研究者によってなされてきた．角柱や円柱な
どの後流は比較的低いレイノルズ数において物体近傍で
不安定性が発生するので，流れ場は非平行流である．し
かし，非平行流を解析的に直接に扱うのは困難なので，
これまでの物体後流の安定性に関する多くの研究では，
流れ方向の各位置における垂直方向の速度分布を平行流
近似した系の安定性 局所安定性 を調べ，流れ場全体
の安定性 全体安定性 を推定するという研究方法が採
用されてきた．この節では，これまでのカルマン渦列と
ウェイクの研究についてまとめておく．

対流不安定性と絶対不安定性
物体後流では一様性な 次元平行流という流れは現実

には存在せず，非一様な流れを局所的な速度分布を用い
て平行流近似しているに過ぎないので，その安定性を局
所安定性という．局所安定性は絶対不安定性と対流不安
定性 に分けられる．外部から局所的に加えら
れた撹乱が，流れ場中のある静止した一点で観測してい
るときに成長する場合，流れは 局所 絶対不安定であ
り，撹乱とともに動く座標系で観測すると撹乱は成長す
るが，流れ場中のある固定した一点で観測すれば撹乱が
減衰する場合，流れは 局所 対流不安定である．

はウェイクとジェットの線形
安定性の時間発展モードと空間発展モードの関係を調べ
るため，簡単な速度分布を仮定して，レイリー方程式の
固有値問題を解いた．その結果，彼らは偶然にも複素波
数と複素位相速度の関係に特異性があることを発見し
た．彼らはその特異性が意味するところを明らかにはし
なかったが， はこの特異性が群速度が のモー
ドに相当することを明らかにし，すべての波数を含んだ
撹乱を与えると群速度が のモードは減衰し，波束が下
流へと移流する例を示した．このような不安定性は現在
では対流不安定と呼ばれ，絶対不安定性の発生は複素波
数と複素位相速度の関係の特異性により判断できること
がわかった．このことはプラズマ物理の分野の研究では
既によく知られていた事実であったが，流体物理の分野
には， や によってその
概念が導入され，絶対不安定性と対流不安定性は，複素
波数空間から複素位相速度空間への写像の性質によって
説明できることが明らかにされた．
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臨界レイノルズ数
カルマン渦列が発生する臨界レイノルズ数は，流れの

重要な指標であるが，これまでの多くの理論的研究は平
行流近似を用いているので，実験結果と計算結果の比較
には多くの議論と解釈が行われてきた．レイノルズ数の
定義についても，実験では円柱直径が用いられ，理論で
はウェイクの半値幅が用いられてきたが，ここでは，レ
イノルズ数を一様流速 と円柱直径 によって定義し，
流れが局所対流不安定となるレイノルズ数を ，局所
絶対不安定となるレイノルズ数を ，流れ場全体が不
安定となるレイノルズ数を で表わす．

は平板後流にスピーカーを用いて撹
乱を与えてその成長を調べ，平行流および非粘性近似の
下で計算した線形増幅率との比較を行った．その結果，
実験結果は計算による線形増幅率最大モードの撹乱で
説明できることが示された．ウェイクの局所臨界レイノ
ルズ数を最初に評価したのは であると思われ
る． は流れが対流不安定となる臨界レイノルズ
数を実験とオア・ゾンマーフェルト方程式の固有値解析
により求め，それぞれ および を
得た．レイノルズ数が大きくなると，ウェイクの安定性
は対流不安定から絶対不安定へ遷移することを明らか
にしたのは、 であり， である
ことが示された． は，レイリー方程
式を用いて，円柱後流のいくつかの位置における流速
分布を平行流近似してその局所安定性の解析を行ない，

を得た．
は 次元のモデル方程式を用いて，局

所絶対不安定領域の存在は全体不安定の十分条件ではな
いこと，すなわち であることを示し
た． らの結果は， によって，さま
ざまな平行流の速度分布の線形安定性を調べることに
よって確かめられた．彼は ， を求め，
これらの値は実験的にカルマン渦列が発生するレイノル
ズ数 よりも小さくなること示した．
平行流近似を用いることなく全体安定性を直接調べる

こともできる． は円柱を過ぎる 次元非平行
流の全体安定性を数値的に調べ， を得た．ま
た， は 次元非平行流の全体安
定性を数値的に調べ， を得た．これらの研究
で使われている手法は有限要素法を用いた固有値解析
である．また，差分法やスペクトル法を用いて固有値
解析を行い，全体安定性の判別をすることも可能であ
る．

絶対不安定領域
物体後流中において絶対不安定となる領域の位置と大

きさは，振動源がどの領域にあるのか推定するための指
標となる． などによれば，後流
速度分布の速度欠損が 程度になると 局所 絶対不
安定が生じることが指摘されている は双子渦後
方 下流 で，局所不安定性が絶対不安定から対流不安
定に交替することを示した．このことをより具体的に示

したのは である．彼らは，流れが
全体不安定となる臨界レイノルズ数より低いレイノル
ズ数では円柱後流はどの場所でも対流不安定であり，臨
界レイノルズ数より高いレイノルズ数では円柱に近い
領域は絶対不安定，下流側では対流不安定となることを
明らかにした．たとえば，レイノルズ数 のと
きは，円柱から の範囲は絶対不安定であり，それ
よりも下流では対流不安定である．これとほぼ同等の結
果は によっても得られている．弱非平
行を考慮した研究も行われ，レイノルズ数 で
は円柱から の範囲が絶対不安定であることが

によって示された．

振動数の選択
全体不安定の振動数がどのように選択されるかにつ

いての研究もなされてきた．全体不安定の振動数は，
線形増幅率が最大となる振動数になるという予想が，

によってなされた．一方，
は全体不安定の振動数は，絶対不安定領域の下流端の
振動数であるとし， は絶対不安定領域の上
流端の振動数であるとした．これらに対し，

は複素振動数が鞍点となる位置での振動数によっ
て全体不安定の振動数が決まるとした．
の結論は，弱非並行性を考慮しても変わらないことが

によって示された．

数値シミュレーションの方法
これまでの研究により明らかになったように，物体後

流においては物体直後に存在する 局所 絶対不安定領
域において自己維持的な振動が生じ，その振動が 局所
対流不安定領域へ波となって伝わり，カルマン渦列が形
成されると考えられている．これまで行われてきた平行
流近似を用いた方法は，計算負荷が小さい反面，非平行
性から生じる局所安定性と全体安定性の違いを考慮す
る必要がある．一方，非平行流の固有値解析を行う手法
は，撹乱が加えられた後の過渡状態を知ることができな
い．しかし， が行ったように，ナビエ・ストー
クス方程式を直接に数値的に解く数値シミュレーショ
ンを用いれば，撹乱の成長の様子を評価できる．ここで
は，角柱後流でパルス型の撹乱を加えたときの微小撹乱
の伝播と成長をナビエ・ストークス方程式を直接に数値
的に解くことにより調べ，カルマン渦列を誘起する過程
を明らかにする．そのため，数値シミュレーションと線
形安定性解析によって，角柱後方の各位置の局所安定性
と，流れ場の全体安定性を求める．次に，線形撹乱方程
式を発展方程式として数値的に解き，角柱を過ぎる 次
元非平行流に加えた撹乱の空間的・時間的変化を数値シ
ミュレーションにより調べる．

基礎方程式と境界条件
図 のように，流速 の一様な流れの中におかれた

辺の長さが の正方形断面をもつ角柱を過ぎる流れを考
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図 計算領域と座標系

える．角柱の後端辺の中点を原点 として，流れ方向に
軸をとり， 軸と垂直に 軸をとる．流れは非圧縮
次元流と仮定し，流れ関数 と渦度 を
導入する．このとき，流れを支配する基礎方程式は と
に関する渦度輸送方程式とポアソン方程式である．レ

イノルズ数を で定義する．主流を ，
撹乱を と表し，解を と
おく．撹乱は微小であるとして撹乱の非線形項を無視す
ると，渦度輸送方程式から線形撹乱方程式が得られる．
この線形撹乱方程式と についてのポアソン方程式を
差分法で数値的に解くことにより，撹乱の時間発展を求
める．

計算結果
局所安定性

角柱後方の各位置における流れを平行流として近似
し，その安定性を調べた．図 は計算結果の代表例で，

における撹乱の増幅率 である．この図か
ら， において角柱直後の領域は局所絶対不安定
であり， より下流の領域は局所対流不安定と
なることが分かる．同様に， における局
所絶対不安定領域と局所対流不安定領域の境界位置
を求めると，図 のようになる．ここで， は各レイノ
ルズ数における角柱後方の双子渦の長さである．

図 局所不安定性の線形時間増幅率

図 絶対不安定領域と対流不安定領域の境
界 □ 絶対不安定領域と対流不安定領域の
境界 ＋ 双子渦長さ

全体安定性
非平行な定常解を主流とし，平行流近似を用いずに

線形撹乱方程式を適当な初期条件のもとに数値シミュ
レーションを行い，撹乱の増幅率 を評価すると図
のようになった．この図より，角柱を過ぎる流れが全体
不安定となる臨界レイノルズ数は と求めら
れる．

図 全体不安定性の線形増幅率

インパルス応答
角柱の下流 にインパルス型撹乱（矩

形撹乱）を与えて，その撹乱の時間発展を調べる．ここ
では，角柱中心を通る 軸上の撹乱振幅を観測する．図

では，全体不安定性の超臨界レイノルズ数
における， の点と の点
で観測した の振幅 および を描いた．初期
に与えた撹乱が減衰した後 および ， と

は急激に増加し および ，その後一定の
増幅率で増加し続ける および ．したがって，
超臨界レイノルズ数 における流れ場は全体不
安定であり，撹乱は絶対不安定撹乱である．
一方，図 から明らかなように，亜臨界レイノルズ
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図 軸上の の振幅 にインパル
スを与えた場合 実線 破線

絶対不安定
対流不安定

数 では， と は初期に与えた撹乱が
減衰した後 および ，撹乱の振幅は増加し
および ，その後一定の減衰率で減衰し続ける
および ．また，上流側で観測した と下流側
で観測した を比較すると， は より大き
く，減少に転じる時刻も遅い．これは，波束の振幅は成
長するが波束そのものは流れ去ることを示している．し
たがって，亜臨界レイノルズ数 における流れ
場は全体安定であり，撹乱は対流不安定である．
次に， の空間分布の時間変化を見ることにする．超

臨界レイノルズ数 における， 軸上の の空間
分布は図 のようになる．図 フェーズ ，
まで のように，撹乱を与えた直後 には，撹乱
は下流側だけではなく上流側の角柱近傍にも伝播し，そ
の後は減衰しながら下流へ移流する．さらに時間が経つ
と，図 フェーズ 以降 のように，
においては，角柱近傍 には初期に与えた撹乱と
は別のピークが生じる．この角柱近傍の撹乱の振幅は，
時間とともに大きくなっている．これは，局所絶対不安
定領域で撹乱が増幅されているためであり， 節で求
めたように， における局所絶対不安定領域は
角柱直後に存在し，局所絶対不安定領域と局所対流不安
定領域の境界位置は であることに対応してい
る．また， のとき角柱近傍にある波束の前縁は，
時間とともに下流に移流している で ，

で ， で ．これらより，局
所絶対不安定でない領域に与えられた撹乱は瞬時に局所
絶対不安定領域に伝わり，そこで増幅され続け，増幅さ
れた撹乱が下流に伝播することで流れが全体不安定とな

ることが分かる．
一方，亜臨界レイノルズ数 においては，図

からわかるように角柱直後に局所絶対不安定領域が存在
するにもかかわらず，局所絶対不安定領域で撹乱が増幅
され続けることがなく，流れ場全体の安定性は対流不安
定となる．このことは，局所絶対不安定領域の存在が流
れ場全体が絶対不安定となるための十分条件にならない
ことを示している．

図 軸上の の空間分布 にイン
パルスを与えた場合 フェーズ

フェーズ
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Theory of Turbulence based on Cross-Independence Closure Hypothesis 
and 

Generalization of Hypothesis 
 

Tomomasa TATSUMI 

Kyoto University, Professor Emeritus 

 
                                         ABSTRACT 
 
The basic framework of the statistical theory of turbulence based on the cross-independence closure hypothesis 
is examined and its general validity is reconfirmed. Then the hypothesis which is genuinely concerned with 
the two-point closure is generalized to the n-point closures (n  3) of the Lundgren-Monin equations for the 
multi-point velocity distributions.  
 

Key Words: Multi-point velocity distribution, cross-independence closure hypothesis, homogeneous isotropic 
turbulence 
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Study on the fluttering characteristics of multi-articulated flat plate  
in the mean-flow 

 
M. yamagishi*  and  T. Watanabe** 

 
*  Dept. of Mech. Eng., Nagaoka National College of Tech. 

**  Dept. of Mech. Eng., Nagaoka University of Tech. 
 

ABSTRACT 
The flag jointed some flat plates by articulations flutters itself in the mean-flow, and it has steady fluttering 
mode.  The fluttering characteristics of this ‘multi-articulated flat plate’ were investigated experimentally in a 
wind tunnel.  In this paper, the shape of the flat plate is rectangular in several aspect ratios and areas.  The 
results show that the frequency of the fluttering increases with increasing the mean-flow velocity in all shape 
flat plates.  The frequency is large in the large aspect ratio and the small area of the flat plate.  Almost all 
cases show the fluttering mode with node-less flutter.  On the other hand, the fluttering mode with node is 
seen in the shape with low aspect ratio. 

 
Key Words: Flow induced vibration, Flutter, Wind/Water power generation 
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 J.M. Floryan ,   
 

Numerical study on the stability of flow in a channel with rough wall  
 

Ayumu Inasawa*, J.M. Floryan** and Masahito Asai*, 
 

* Dept. of Aerospace Eng., Tokyo Metropolitan University 
** Dept. of Mechanical and Materials Eng., The University of Western Ontario 

 
ABSTRACT 

 
The effect of beginning of roughness patch on the evolution of two-dimensional Tollmien-Schlichting waves 
is investigated theoretically and numerically. The wall roughness is found to destabilize the flow through the 
positive energy production just above the inflection point of base flow in the concave region of the roughness. 
For the change in wall geometry, about 14 periods are needed to attain the stability characteristic of 
streamwise-periodically corrugated roughness when the wavelength of the T-S wave and wall corrugation is 
comparable while the effect of change in average position of roughness remains further. The latter influence 
is also studied by considering channel with a simple expansion/contraction. It is shown that evolution of base 
flow towards the plane Poiseuille flow downstream of step is found to be represented by using 
slowly-decaying stationary eigenmodes, similar to that for the channel entrance flow. It is also found that the 
influence of sudden expansion/contraction to the stability of flow persists far downstream. 
 

Key Words: linear stability, channel flow, wall roughness, DNS 
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Fig. 3. Streamwise variations of disturbance energy at 
20th roughness (x0=117).

Fig. 4. Contour map of energy production.

Fig. 5. Contour map of energy dissipation.
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Fig. 6. Streamwise variation of growth rate. Symbols 
and line are DNS and theory, respectively.

Fig. 7. Streamwise variations of disturbance energy for 
different average wall positions. 
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Fig. 8. Streamwise variations of disturbance energy in 
the channel with sudden contraction/expansion. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig. 9. The Y-distribution of U for channel expansion 
with s=0.02hu. 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig. 10. Comparison of (a) Y- and (b) X-distributions of 
perturbation velocity (s=0.02hu). 
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Fig. 11. X-variation of growth rate (Re=5000, u=0.27). 
Symbols and lines denote DNS and linear stability 
analyses, respectively.  
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Fig. 12. Distance to the location where growth rate 
reaches 95% of that for the plane Poiseuille flow. 
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非線形性を考慮した流れの不安定性予測
伊澤　精一郎,　堀川　敏，茂田　正哉,　福西　祐（東北大工）

Prediction of flow instability including a nolinear effect

S. Izawa, M. S. Horikawa, Shigeta and Y. Fukunishi

Dept. of Mech. Eng., Tohoku University

ABSTRACT
The flow instability is evaluated by solving the 3D NS equation against a one-dimensional flow
field on the wall using a spectral method. The results on the stability of a flat-plate boundary
layer including the pressure gradient agree well with the linear stability theory. The effect of wall
curvature on the flow instability is also discussed. The transition point on a wing is estimated based
on this method.

Key Words : flow instability, prediction, nonlinear effect

1. はじめに
境界層の正確な遷移点を予測することは，航空機の空
力性能を向上させる上で必要不可欠である．遷移予測法
の 1つに線形安定論をもとにした eN 法があるが，複雑
な処理が不要で原理が極めてシンプルでありながら，非
線形性が十分に弱い領域であればよい結果を与えるの
で，設計現場では遷移点の判断指標として未だに用いら
れている．しかし，遷移点の判断基準に用いられるN値
は，単に中立安定点とその下流の点の振幅の対数比を表
すにすぎず，多分に経験的な側面が強い．
これに対して，本研究の目的は，固有モード以外の
モードも含めた局所的な撹乱の非線形成長までも扱え
るような，線形安定性解析の代替となりうる解析手法を
探り，経験的な要因を極力排除した遷移点の予測手法を
提案することにある．これまでの研究により，平板境界
層の中立安定曲線とよく一致した解析結果が得られて
いる (1)．本稿では，まず境界層の速度分布が平板境界層
の不安定性に及ぼす影響について調べ，次いで壁面曲率
と流れの不安定性の関係についても検討した．さらに，
これらの結果をもとに，翼面上に発達する境界層の遷移
点の予測を試みた

2. 解析方法
本研究では，非線形項を含む 3次元 Navier-Stokes方

程式を解いて局所的な撹乱の成長率を算出し，境界層の
遷移点を予測する．ただし，図 1 のように計算対象を
物理空間の 1 次元領域に限定することで計算負荷の軽
減を図りつつ，他の 2方向にも波数空間で 8ないし 2の
モード数を許した計算をしている．壁面垂直方向には排
除厚さ δ∗の 25倍とし，計算格子点数は 16×128×4点で
ある．本研究では撹乱は圧力勾配の影響は受けないもの

図 1 計算領域

としている．基本流の速度分布としては，Blasius分布
と Pohlhausenの近似解の 2つを与え，初期摂動は T-S
波型の速度変動を導入した．
不安定性の評価は次の手順で行った．基本流に擾乱を
重畳させて 1タイムステップだけ成長させ，変動成分の
みを抽出してもとの基本流へ戻すという操作を繰り返
しながら波動を成長させる．そして，撹乱のエネルギー
が時間とともに増加する場合を不安定，減少する場合を
安定，変わらない場合を中立安定と判定した．

3. 結果と考察
図 2と図 3は，Blasius及び Polhausenの速度分布を

与えた場合の結果である．Polhausenの分布は，この場
合形状係数 Λをゼロとしているので，Blasius分布を 4
次式で近似したものになっている．Blasiusの結果は理
論曲線とよく一致していることがわかるが，Polhausen
にすると低 Re数で若干の相違が見られた．また，Pol-
hausenの分布で形状係数 Λの値を変えながら撹乱の成
長率を調べたところ，いずれの波数においても，Λ が
減少，すなわち順圧力勾配型から逆圧力勾配型へ速度分
布が変化すると，撹乱が成長しやすくなる傾向が見られ
た．このように逆圧力勾配下で臨界Re数が低下する現
象は，線形安定理論 (2) と定性的には一致した．
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図 2 Blasius分布の不安定性

図 3 Polhausen分布 (Λ = 0)の不安定性

続いて，曲面に沿った流れの不安定性について調べて
た．この計算では，回転座標系で記述された 3次元非圧
縮性 Navier-Stokes方程式を支配方程式として，コリオ
リ力と遠心力の影響を考慮した．対象とするのは曲面に
沿って流れる平行流とし，基本流の速度分布が Blasius
分布となるように与えた．その結果，凹面の場合は平板
境界層に比べ臨界Re数が低下し，凸面の場合は臨界Re
数に変化は見られないものの，中立安定曲線自体が高波
数側へと移動するという結果が得られた．この点につい
ては，さらに検証を進める予定である．
最後に，以上の結果を踏まえ，基本流の速度分布の影
響と壁面曲率の影響を考慮しつつ，2次元翼境界層の遷
移点予測を試みた．対象とする翼型は NACA0015の対
称翼で，迎え角は 0度，後退角も 0度に設定した．不安
定性の評価に必要な平均速度場のデータは，予め差分法
によって計算しておいたものを用いた．翼弦長Cを代表
長さとする Re数は，8.00×105 と 1.05×106 の 2通りで
ある．計算領域はこれまでと同様に物理空間では 1次元
領域であり，位相空間に拡張した 3次元空間の中で速度
の変動成分だけを取り出しては元の速度分布に重畳す
るという操作を繰り返す．ただし，評価点は流れ方向へ
適宜移動させる必要があるため，この計算においては不

図 4 撹乱の最大振幅の時間変化 (Re = 1.05×106)

安定波動の位相速度を境界層外縁速度の 39%と仮定し，
翼面にそって伝播する撹乱が次の格子点に到達したタイ
ミングで評価点を下流側に移動させて基本流の速度分
布を更新するという方法で，撹乱の成長を追いかけた．
図 4はその結果の一例である．順圧力勾配の領域では
撹乱の振幅は減衰し，逆圧力勾配の領域に達すると増加
に転じることがわかる．また，翼前縁からある距離流下
すると，撹乱の波数によらず振幅の成長が頭打ちとなっ
た．そこでこの地点をもって，遷移位置と判断すること
とした．その結果，各Re数における遷移点は，xw/C =

0.60∼0.52となって，徳川らの実験結果 (3)(0.65∼0.60)と
同様に，Re数が高くなるにつれて早く遷移する結果と
なり，定性的な一致が得られた. これは eN 法のN 値に
換算すると，それぞれ 12∼13と 14∼17に相当し，予想
した遷移位置が実験よりも上流側になっている．

4. まとめ
流れの不安定性を予測する方法として1次元評価手法

を提案し，その検証を行うとともに，翼面上の境界層の
遷移点予測を試みた．平板境界層の速度分布が変わると
不安定波動の成長率も変化した．また，凹面では臨界レ
イノルズ数が低下し，凸面では中立安定曲線が高波数側
へシフトする傾向が見られた．さらに，翼面上の遷移点
を予測してみたところ，実験結果と比較的近いが少し上
流の点を予測するという結果が得られた．
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ABSTRACT 
The effect of a localized disturbance outside a boundary layer on the transition is investigated by a 
wind-tunnel experiment. The disturbance is introduced by a turbulence generator which consists of 
two vortex-ring-generating units arranged face to face along the spanwise direction in the 
freestream. Each vortex-ring-generating unit issues intermittent jets that soon roll up into vortex 
rings. The two rings each from a vortex-ring-generating unit collide outside the boundary layer 
generating a velocity fluctuation pattern of high-speed and low-speed regions, with the high-speed 
region on the downstream side. An opposite pattern appears inside the boundary layer near the wall. 
In the high-speed region inside the boundary layer, a generation and a growth of random velocity 
fluctuations are observed. The velocity fluctuation grows downstream and triggers the transition to 
turbulence. 
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低 数の二次元翼から発生する後縁ノイズの数値解析
○池田友明 高木正平 研開本部

研究目的
二次元翼周り流れにおいて後流域に非定常な渦変動を伴う
時、幾何学的に尖った後縁の近傍では、非常に大きな渦度変
動が生じる。流れが低マッハ数の場合には、この後縁の渦度
変動は、後流域に存在する元々の渦変動と比較してはるかに
大きなオーダーを持つ音波を放射する。これは後縁ノイズと
して知られる狭帯域騒音である。乱流遷移を伴う高レイノル
ズ数流れにおいては、境界層内の不安定波の発達過程や遷移
位置などが後縁ノイズの発生に大きく影響することが知られ
ており、これに対する実験的研究が多く存在する。
一方、境界層遷移を伴わない低レイノルズ数流れにおいて
は、カルマン渦の発生は主に後流域の不安定に由来すると考
えられる。翼周り流れの場合は、渦変動は後縁からある程度
離れた後流域で急激に発達する。後流域の速度分布は、翼の
存在による速度欠損に基づいた変曲点を持つため、これに起
因する後流不安定がカルマン渦生成において支配的であると
予想される。本研究では、比較的レイノルズ数の低い領域で、

と の二種類の二次元翼周り流れから発生す
る後縁ノイズを取り上げる。翼後縁を発生源とする音響的撹
乱を含む圧縮性効果は、高精度スキームによる圧縮性数値解
法を用いて直接的に解像し、これら音響的撹乱が境界層およ
び後流内の変動に与える影響について考察する。

計算手法並びに概要
流れモデルの概要を に示す。ここでは、翼後縁を原

点に取り、x軸からの傾き αを迎角とし、領域左側から速度

U∞ の流入がある。 型翼に対してはコード長 L、
型翼に対しては 2Lを選び、それぞれ等しい翼型厚みの

もとで比較を行う。代表長さ Lと U∞ に基づいたレイノルズ
数は 10, 000である。迎角 αとして には 0.0 を、

には 3.5 を選ぶ。流入マッハ数M には 0.1 0.2ないし
0.3を与える。
基礎方程式には二次元の圧縮性 方程式を用いる。流れ
場は 型格子を用いて差分法により離散化し、時間方向の離
散化には 次精度の スキームを、空間方向には
次精度コンパクトスキームを用い、境界及び数値格子接合
部では特性条件を適用する。計算領域は翼前縁から上流では
径方向に 50L 翼後縁から下流方向に 70L取る。ここで、境
界・接合部近傍での空間方向の精度低下を抑えるために、風
上陽差分による特性方程式を境界条件として組み込んだコン
パクトスキームを採用する 。格子解像度は、 に
対しては翼周り方向に 翼垂直方向に に分割した計
万点の、 に対しては翼周り方向の解像度を増

やした 万点の二次元格子を用いる。

計算結果
計算は一様流を初期条件とし、U∞ と Lによる無次元時間
でおよそ 80 から 100 程度で十分発達した周期的渦変動が得
られる。同じく無次元化された周波数は、M = 0.2 の場合、

で 2.5 で 2.3 である。代表長さに L

に換えて翼厚み 0.12Lを用いると、ストローハル数はそれぞ
れ、0.30 0.27と見積もられる。これらは円柱後流のストロー
ハル数 0.2 に近く、ここで得られている周波数は後流不安定
に起因することが推察される。 及び では、翼後
縁から 10L 離れた位置での各マッハ数の音波指向性を比較
している。二次元後縁ノイズの圧力変動 δp/p∞ は M2.5 の
依存性を持つため、M = 0.1 を基準に、より高いマッハ数
での結果に対しては依存性分を乗数としている。しかしなが
ら、 のケースでは、M2.5 より大きなマッハ数依
存性を持つことがわかる。これは、マッハ数の増大に伴いカ
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r = 10L

M2.5

M = 0.1

ルマン渦の空間的分布が変化し、より後縁に近い位置で成長
を見せるためであり、結果的に後縁ノイズの増大につながっ
ている。これに対して、 では放出される音圧レベ
ルは概ねM2.5 依存性に従うと言える。迎角を持たせること
で、より後縁に近い位置で十分にカルマン渦が発達しており、
マッハ数の変化が後流渦生成に与える影響は観察されない。
また、より高いマッハ数においては音波の波長が減少し、翼
弦の音響的コンパクト性が満たされなくなる。これにより後
縁ノイズの指向性がより複雑なパターンを示す。これは既報
の研究にもある通り 、音波の翼面、特に前縁での散乱の影
響が顕著になるためである。特に、 で見られるように、
M = 0.2, 0.3の結果では指向性に複数のローブ が出現
し、音響理論では二重極音として記述される後縁ノイズが遠
方場において多重極性を示すのは興味深い。

及び に、翼上面側境界層及び後流中の速度変
動の 値分布を示す。いずれのケースにおいても、境界層
内の速度変動は主流速度に対して 1%未満であり、マッハ数
に関わらず後縁を挟んで急激に変動が増大する様子が捉えら
れている。これは前述の通り、カルマン渦の発生が後流不安
定に由来することによる。しかしながら、境界層内の微小な
速度変動にはマッハ数依存性が示される。 の場
合、これは主に後縁から上流方向へ伝播する音響変動であり、
前縁近傍を除いて後縁からの距離とともに減衰する。一方、

の場合、一定幅の隆起を持つ分布が認められる。
これは、境界層内で流れ方向に増幅する不安定波の存在を示
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しており、隆起幅は不安定波の一波長に対応する。時間平均
に現れる隆起は、互いに位相速度の異なるそれら不安定波と
後縁から上流に伝播する音波との干渉の結果である。即ち、
低レイノルズ数の境界層においても、迎角を持たせた翼面境
界層で逆圧力勾配により変曲点を持つ速度分布が現れる場合、
非粘性型の不安定が生じていることを示唆している。
では翼前縁からこの変動が見られることから、曲率の大きい
前縁において音波が受容され、下流へと伝播する不安定波を
形成することが確認された。

まとめ
低マッハ数・ = 10, 000 での 及び 翼

周り二次元流れから発生する空力音の数値的再現を行った。
一様流マッハ数を M = 0.1 ∼ 0.3 の範囲で変化させること
で、音波のマッハ数依存性を考察した。音波が翼弦長に対し
てコンパクト性を満たさない場合、翼面での散乱の影響が
無視できなくなり、複数のローブを持つより複雑な分布を
示す様子が捉えられた。速度変動場の様子からは、カルマン
渦生成は後流不安定に起因することが確認された。同時に、

翼上面での境界層内に不安定波の存在が認められ
た。この不安定波は後縁ノイズのフィードバックであるが、
カルマン渦形成への影響については限定的であると推論さ
れる。
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ABSTRACT 
This brief note presents my research activities since I moved in the National Aerospace 
Laboratory as a researcher in 1979. During this period, my study was consistently made on 
the impregnable philosophy of “the basic research leading to promising applied research and 
the applied research developing on basic research”. 

 
Key Words: LEBU, ASU unsteady wind tunnel, 3-D boundary layer, streamline-curvature instability, 

cross-flow instability, rotating-disk flow, attachment-line instability 
 
1.  

1979 9
30

2001 4
2003 10

30
 

2. (1979/9-1985/10) 

2

1)

 

3. (1985/11-1987/9) 
Saric

1

Saric

11

 

Klebanoff

 

57

This document is provided by JAXA.



10Hz

Tempe
Tucson Wygnanski

11
 

2)

3)  

1954
Stuart  

Saric

Saric

 
20 Saric

 

44. (1987/10-1996) 

500mm 3.2m

50
250

 

4,5)

 

JAXA–SP–09–01458

This document is provided by JAXA.



1954 Gregory Walker

 

30

 

55. (1998/10-2003) 

59

This document is provided by JAXA.



66. (1997-2002) 

7. (2002-) 

2002

OA

T-S

13-16)

 

8.  

 

 

JAXA–SP–09–01460

This document is provided by JAXA.



61

This document is provided by JAXA.



JAXA–SP–09–01462

This document is provided by JAXA.



63

This document is provided by JAXA.


	低Re数の二次元翼から発生する空力音について －数値手法－
	低レイノルズ数域後方ステップ流れの不安定解析を用いた制御
	超音速縦渦の線形安定解析
	円柱群後流の構造
	弱い主流乱れにおける境界層遷移について
	ハイドロゲル壁面上の流れ
	編隊飛行時の空力特性と翼端渦の干渉
	角柱後流の対流不安定性から絶対不安定性への交替
	壁乱流のオーバラップ層
	角柱（円柱）後方カルマン渦列の発生源
	円柱群後流の干渉
	交差独立性完結仮説による乱流理論の問題点と仮説の一般化
	乱流研究の将来
	一様流中における多関節平板の振動特性に関する研究
	壁面粗さを有するチャネル流の安定性に関する数値実験
	非線形性を考慮した流れの不安定性予測
	境界層外部に導入した局所撹乱が遷移に及ぼす影響
	低Re数の二次元翼から発生する後縁ノイズの数値解析
	航技研入所から30年を振り返って



