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まえがき 

 
航空宇宙数値シミュレーション技術シンポジウム（ANSS）に纏わり、期待されるふたつの

融合がある。 
 
2007 年に、宇宙航空研究開発機構が主催する ANSS と日本航空宇宙学会の空力部門主催の

流体力学講演会の合同開催が始まった。既に今回で３回目となるが、二つの学会は、合同

開催以前にはなかった新しい活力を得て、研究発表の話題の豊富さ、内容の質の向上に顕

著な改善があった。合同開催とはいえ、あたかも一つの大きなシンポジウムとして活気を

呈している。 
 
昨今、流体力学、空気力学の分野では CFD 技術と風洞試験技術の融合がしきりと話題にな

る。同分野の多くの研究者の興味を引くところの将来に向けた研究テーマであり、今年度

の ANSS においてもシンポジウムの目玉のひとつとなる関連の企画セッションが設けられ

た。 
 
二つのものが一緒になる場合、結果として期待される本質は、双方の機能、能力を羅列す

るだけではなく、双方のそれらを有機的に絡み合わせ、組み合わせることにより新たな機

能、能力を創生、創出することにある。そうしてこそ、真の融合が実現されるのだと考え

る。シナジーである。ANSS と流体力学講演会の二人三脚の今後の発展と、CFD 技術と風

洞試験技術の融合を大いに期待するところである。 
 
本シンポジムの開催にご努力いただいた宇宙航空研究開発機構の ANSS 委員会のメンバー

の方々、および共同開催でシンポジウムを盛り上げていただいた日本航空宇宙学会空力部

門委員会、同事務局の方々のご尽力に深く敬意を表するとともに感謝の意を表します。 
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委員長 
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超低高度衛星技術試験機 (SLATS) の希薄空力性能
藤田和央, 野田篤司 (宇宙航空研究開発機構)

Rarefied Aerodynamics of a Super Low Altitude Test Satellite (SLATS)

Kazuhisa Fujita and Atsushi Noda (JAXA)

Keywords : Rafefied aerodynamics, Free molecular flows, Super low earth orbit

Abstract

The Super Low Altitude Test Satellite (SLATS) is an engineering test satellite currently under development
in JAXA in an attempt to open a new frontier of space utilization on extremely low earth orbits. In the presence
of aerodynamic forces acting on the satellite, the altitude and attitude of the satellite are maintained by ion
engines so that the aerodynamic drag can be canceled. Thus, it is of primary importance to accurately assess the
aerodynamics characteristics of the satellite prior to flight. In this article, the aerodynamic coefficients of the
satellite are calculated for orbital altitudes from 160 to 300 km, taking into account the thermal accommodation
of particles on the satellite surface and the free stream chemical composition.

1 はじめに
低軌道を周回する衛星は, 通常の LEO 周回衛星より

も地表に近いという利点を利用して, 低コストで小規模
な光学系を用いても詳細な地表面の情報を得ることが
できる. また超高層大気の長期的な観測や,雰囲気ガス
に含まれる原子状酸素 (AO) の密度が LEO 周回衛星
の環境よりも大きいことを利用した材料の耐酸化加速
試験など , 従来実現できなかった様々なミッションのポ
テンシャルを有している. このような超低高度 (160～
200 km) 宇宙環境のフロンティアを開拓する試みとし
て, 現在 JAXA では超低高度衛星技術試験機 (Super
Low Altitude Test Satellite; SLATS)が提案され, その
検討が進められている [1]. その概要を Fig.1 に示す.
非常に希薄ではあるが高層大気の抵抗を受けるため,

衛星はイオンエンジンによって継続的に空気抗力を補
償し , 適切な誘導制御法によって軌道高度が維持される
ように飛行する. 現在の検討では, Xe ガスを推進剤と
する複数のイオンエンジンがこの機能を実現する. こ
れに供する電力を経常的に確保するために, SLATS は
太陽同期軌道もしくはそれに近い軌道へ投入される.

Fig. 1： A schematic view of Super Low Altitude
Test Satellite (SLATS).

SLATSのシステム設計を行うためには, 高速希薄気
流中の衛星の空力性能を正確に評価する必要がある. ま
た良く知られているように, 超低高度では雰囲気ガス中
に含まれる原子状酸素 (AO) の密度が増加し衛星にダ
メージを与えることが予想されるため, AO の流束 (壁
面衝突フルーエンス) を評価する必要がある. そこで本
稿では, SLATS システム設計を行うために必要な空力
データを提供することを目的として希薄流解析を行っ
たので, その概要を以下に紹介する.

2 大気モデル
本稿では, SLATS の空力性能を評価するために

MSISE-90 大気モデル [2]を用いた. 考慮したのは N2,
O2, N, O, Ar, He, および H の 7 化学種である. 超高
層大気の状態は単純に高度だけの関数ではなく,経緯度
や季節, そして太陽活動によっても変化する. SLATS
は 2012 年頃の打ち上げを目指しているが,この時期は
太陽活動の極大期にあたる. これらの要因を考慮して,
2001 年の太陽極大期のデータを用い, ノミナル大気モ
デルとして経緯度や年間変化の平均値を,また分散とし
て経緯度や季節変化に由来する変化を考慮した大気モ
デルを構成した. このようにして得られたノミナル大
気モデルを Fig.2 に示す.
軌道高度が低くなると空力加熱が増加するため,

SLATS の運用可能な軌道高度は 160 km 以上となる
と予想される [3]. 従って解析は高度 160 から 300 km
までの範囲で行った. 上記の大気モデルにもとづけば流
れの Knudsen 数は高度 160 km 以上では 100 m−1 よ
り大きく, 気流は自由分子流とみなせ, 解析モデルを簡
略化することが可能である. この仮定を検証するため
に, DSMC コード RARAC-3D[4] を用いた解析を代表
的な飛行条件について行った結果, ラム圧縮が起こる機
体の前面でも Knudsen 数は高々 10 m−1 程度であり,
得られる空力係数は下記の簡易モデルを用いて得られ
る空力係数と明確な差異を示さなかった. そこで本稿で

1第 41 回流体力学講演会 /航空宇宙数値シミュレーション技術シンポジウム 2009 論文集
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Fig. 2： Nominal thermochemical model for upper
atmosphere.

は, 自由分子流近似にもとづいたモデルを用いる.

3 SLATS の希薄空力性能
3.1 解析モデル
空力係数評価のための要素モデルを提案するために,

Fig.3 に示すような面要素に対して直行座標系 (1,2,3)
を設定し , 流れの速度ベクトル V と面の法線ベクトル
のなす角を θ と定義する. 自由流では粒子の熱速度は
よい近似で雰囲気温度 T の Boltzmann 速度分布関数
に従うと仮定できるため, 座標系 (1,2,3) でガス種 iに
対する速度分布関数を与えると

f F
i =

� mi

2πkT

�3/2

exp
�
− mi

2kT

�
(v1 + V cos θ)2

+v2
2 + (v3 + V sin θ)2

��
(1)

となる. ここで m は粒子の質量, k は Boltzmann 定
数, vj は粒子速度の j 方向成分であり, 添字 i は化学
種 iを示す. 表面の熱適合係数 γ を導入し ,表面に入射
する粒子のうち γ が表面と熱適合してランダムに散乱
され, 1− γ が鏡面反射すると仮定する. 表面でランダ
ムに散乱される粒子の速度分布関数は,壁面温度を TW

として

f D
i =

�
mi

2πkTW

�3/2

exp
�
− miv

2

2kTW

�
(2)

で与えられる. ただし v2 = v2
1 + v2

2 + v3
3 である.

壁面へ到達する粒子の流束は以下の式で与えられる.

Γi =
� ∞

−∞
dv2

� ∞

−∞
dv3

� 0

−∞
niv1f

F
i dv1 (3)

ここで ni は自由流のガス種 i の数密度である. 面の単
位面積当たりに作用する法線方向,接線方向の力は次式

Fig. 3： Surface element and coordinate system.

で与えられる.

F1,i =
� ∞

−∞
dv2

� ∞

−∞
dv3

� 0

−∞
miv1 (2− γ)niv1f

F
i dv1

−miṽ1γ Γi (4)

F3,i =
� ∞

−∞
dv2

� ∞

−∞
dv3

� 0

−∞
miv3γ niv1f

F
i dv1 (5)

ただし

ṽ1 =
� ∞

−∞
dv2

� ∞

−∞
dv3

� ∞

0

v1f
D

i dv1 =
1
4

�
8kTW

πmi
(6)

である. 式 (1) を用いると式 (3) から (5) はそれぞれ

Γi =
niv

T
i

4
�
exp

�−c2
i

�
+
√

π ci [1 + erf(ci)]
�
(7)

F1,i = −mini (2− γ)
�

vT
i

4
V cos θ exp(−c2

i )

+
kT

mi

�
1
2
+ c2

i

�
[1 + erf(ci)]

�
− miṽ1γ Γi (8)

F3,i = −Γi γ miV sin θ (9)

となる. ここで

ci =
�

miV 2/2kT cos θ (10)

vT
i =

�
8kT/πmi (11)

である.
式 (8), (9)を化学種についての総和をとることで,単

位面積に作用する法線方向, 接線方向の力が得られる.

Fj =
7�

i=1

Fj,i (12)

法線方向, 接線方向の作用力係数はそれぞれ

CN ≡ −F1/(ρV 2/2) (13)

CT ≡ −F3/(ρV 2/2) (14)

により決定される. ここで ρ は自由流の密度である.
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3.2 AO 流束と作用力係数
式 (7)により各軌道高度において評価された AO 流

束を θ の関数として Fig.4 に示す. AO 流束は θ の増
加と共に幾何学的な効果により減少する. しかし面が流
れと平行となる場合 (θ = 90◦) においても流れに垂直
な RAM 面の場合 (θ = 0◦) の約 1/10 程度の流束があ
ることは注意されたい. この理由は, 高層大気において
粒子は大きな熱速度を有するため,流れに垂直な方向へ
も粒子が拡散するためである. 従って, 例えば AOの流
束を RAM 面の場合より 3 桁以上低減させたい場合は
θ > 100◦ とする必要がある. これは衛星正面に設ける
AO 遮蔽シールドを設計する上での基本情報である.
式 (13), (14) で定義される作用力係数を θ の関数と

して各高度について評価した結果を Fig. 5 に示す. 作
用力係数は高度にそれほど依存しないが,表面の熱適合
係数 γ に強く依存することが分かる. γ が減少すると
鏡面反射する粒子の割合が増加し ,面に垂直な方向への
運動量伝達は大きく, 壁面に平行な方向への運動量伝達
は小さくなるため, CN は増加し CT は減少する. 面が
流れに平行な場合 (θ = 90◦)でも CT が 0とならない
のは, 流束の場合と同様の理由による. またこの効果に
より, 衛星のソーラーパネルのように自由流に平行に置
かれた薄い平版においても抗力が発生することになり,
その大きさは CD = 0.06± 0.012である.
3.3 SLATS の希薄空力係数
最後に,前節の結果を利用して, Fig. 1に示す SLATS

形状の空力係数を以下に導出する. この解析では Fig. 5
に得られる CN や CT を用いて, SLATSが迎角 α, 横
滑り角 β を有して飛行する際に各面に作用する垂直方
向, 接線方向の作用力を算出し , これを全機体で総和を
とることにより求める. 厳密に言えば,この方法が正確
となるのは SLATS の完全な凸多面体である場合であ
り, 例えばソーラーパネルの取付部分については正確な
評価ができない. しかしこのような領域は全暴露面から
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Fig. 5： Normal and tangential force coefficients.

見ると小さく, その影響は熱適合性の不確実性に由来す
る分散よりもはるかに小さい. SLATS の空力基準点は
機体の幾何中心 (先頭より 0.6 m 後方, 下面より 0.3 m
上方で, 対称面上) とし , 機体軸は航空機の場合と同様
の定義とする. 代表長は全長 (1.2 m), 代表面積はソー
ラーパネルの面積 (1.2× 6 = 7.2 m2) とした. 空力係
数の例を Fig. 6 および 7 に示す.
一般論として, 空力係数は軌道高度にあまり影響さ

れないが, 熱適合係数 γ に強く依存する. SLATS に使
用される材料の γ は通常の工業的な表面と同様であり
0.8 から 1.0 の間にあると考えられる. このため, CD ,
CL, そして Cm は, γ = 0.9の場合を中心値として, そ
れぞれ ±6, ±80, そして ±6 % の不確実性を有すると
いえる. 注意すべき点は, 揚力係数 CL および横滑り係
数 CS の γ に由来する不確実性は, 迎角 α および横滑
り角 β の増加とともに (0 ∼ 60◦ の範囲では) 増大す
る点である. 従って, 空力予測分散を抑えるためには,
SLATS を迎角, 横滑り角ともに 10◦ 以下で運用するこ
とが望ましいであろう. もっとも, 抗力係数は迎角の増
加と共に急激に増加してしまうため,迎角は 5◦ 以下に
保持されるべきである.
もう一つ注意すべき点は,ピッチングモーメント係数
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Fig. 6： Longitudinal aerodynamic coefficients.

は α > 0 に対して Cm > 0 であり, またヨーイング
モーメント係数は β > 0 に対して Cn < 0であること
である. これらのことは, SLATS がピッチングおよび
ヨーイングに対していずれも絶対空力不安定性を有す
ることを意味している. このような希薄不安定性は希
薄流中でしばしば発生する現象である [5]. このように,
現状では SLATS は飛行中に風見安定を実現すること
ができないため, イオンエンジンによる抗力補償とは別
に,なんらかの能動的な姿勢制御を行わなければならな
い. 幸いなことに, 空気力の絶対値は小さいため, 姿勢
制御は従来使用されてきた衛星用の姿勢制御方法がそ
のまま利用できると期待されている.

4 まとめ
超低高度衛星技術試験機 (SLATS) の希薄空力性能

を評価し , 飛行高度 160 から 300 km の範囲において
総合的な空力データベースを開発した. また原子状酸
素 (AO) が衛星表面に到達する流束を, 各高度におい
て, 面が自由流と成す角の関数として評価した. これら
のデータは SLATS 設計のために提供されている. 得
られた空力データベースを見ると,機体の空力係数は軌
道高度にほとんど依存せず, SLATS 機体表面材料の熱
適合係数 γ に強く依存することが分かった. このため
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Fig. 7： Transverse aerodynamic coefficients.

抗力係数とピッチングモーメント係数は, γ = 0.9の場
合を中心値として ±6 % 程度の誤差を免れ得ない. ま
た SLATS は幾何中心に対して絶対空力不安定であり,
なんらかの能動的な姿勢制御を行わなければならない.
これらの課題は今後,衛星の仕様が詳細に決定するに従
い取り組まなければならない.
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膨張波管を用いた印加磁場による衝撃層拡大効果に関する実験的研究 
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Expansion tube experiment on shock layer enhancement  

effect of the electromagnetic field  
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Abstract 
The flight speed of space plane or reentry capsule reaches 8～12 km/s and the temperature behind the shock wave become tens 
of thousands of Kelvin. Due to that, development of heat shield systems is one of the most important tasks. Current main heat 
shield system is the thermal protection tile and ablator. These systems utilize thermal protective structures for reducing heat flux. 
These thermal protective methods can not be reusable because thermal protective structures are damaged in one reentry flight. 
Given this factor, in order to develop a future thermal protection system, we need to consider not only protecting vehicle 
passively from aerodynamic heating, but also reducing aerodynamic heating actively. To reduce aerodynamic heating actively, 
the method using magnetic force has been considered. In this method, plasma flow behind the shock wave is controlled by the 
applied magnetic field through the electric current and Lorentz force. In the present study, using expansion tube, we generated 
the high enthalpy flow, which approached real flight condition comparatively, around the test model with applied magnetic field. 
And we visualized density variation around the test model, and search the shock stand-off distance in the varied magnetic field. 
By evaluating the shock stand-off distance from the images, we confirmed that the shock stand-off distance is increased with 
increasing magnetic field intensity. 
 

１．はじめに 
 宇宙往還機や大気圏に再突入するカプセルなどの

飛行速度は8～12 km/sにもなり，衝撃波背後の気体温度
は数万Kにも達する．そのため，将来の宇宙往還機実現
には，再突入時の空力加熱から宇宙飛行体を守る熱防御

システムの開発が最重要課題の一つとなっている．それ

と共に，高度な熱防御技術と空力加熱についての知見の

重要性は高まりつつある． 
他方，将来の熱防御システムにおいては，空力加熱か

ら機体を守る方法だけではなく，積極的に空力加熱を減

らすことを考えていかなければならない．その方法とし

て電磁力を利用することが考えられている．この手法は，

再突入飛行時に機体全前方に発生する衝撃波背後の弱

電離プラズマに磁場を印加することにより衝撃波背後

の流れを制御するというものである．再突入飛行体周り

の弱電離プラズマ流に磁場を印加させると電流が発生

する．その電流はFig. 1のようによどみ線の周方向に発
生し，電流密度をJとすると，一般化されたオームの法
則より 

 J E V B                 (1) 
とかける．ここで，それぞれ，E，V，Bは導電率，電
場，速度ベクトル，磁場である．そして，その周方向の

電流密度Jと，機体からの印加磁場Bが相互作用をし， 
  F J B                (2) 
というローレンツ力が働く．この力Fは，速度ベクトル
と逆方向に働く抗力として作用することにより，衝撃層

を増大させ，熱流束を減尐させるものである． 
このような空力加熱低減法は今までに研究されてき

ており，CFDによるMHD数値計算ではPoggieら1)，大津

ら2)などによって行われ，このシステムの有効性が示さ

れている．また，実験的検証については，アークジェッ

トを用いて行われており3)，また，膨張波管を用いて谷

藤ら4)によって行われている．しかし，アークジェット

を用いた実験では，生成される気体が衝撃波の前方です

でに電離しており，実際の飛行状態とは異なった気流状

態である．一方，過去の膨張波管を用いた実験では，発

光を調べることにより，衝撃波離脱距離を評価しており，

衝撃波の位置を直接捉えているわけではない．そのため，
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本研究では，再突入環境を模擬するために，膨張波管を

用いて温度の低い電離していない高エンタルピ気流を

作り出し，実験データと解析を用いて一様流条件の特定

を行った．そして，衝撃波の位置を特定するためにシュ

リーレン法を用いて試験模型周りに形成される衝撃波

を可視化した．そして，得られた画像から磁場強度と衝

撃波離脱距離の関係を調べ，数値計算結果と比較検討し，

印加磁場による衝撃層拡大効果を実証する． 
 

 
Fig. 1 Mechanism of the interaction between 

plasma flow and magnetic field 
 
 

２．実験方法 
２．１ 膨張波管 
温度が低く電離していない高エンタルピ気流を作り

出すために膨張波管を用いた．Fig.2に膨張波管の寸法を
示す．膨張波管は，高圧部，ピストン走行管，中圧管，

低圧管からなっており，中圧管内の気体が試験気体であ

る．Fig.3は膨張波管の波動線図である．この図からわか
るように，高圧室内の高速作動バルブを開くと，自由ピ

ストンが移動し，ピストン前方の気体を圧縮させる．高

速作動バルブは高圧室と圧縮管を区切る役割をしてい

る．そして，ピストン前方の気体が圧縮され，第一隔膜

が限界圧力に達すると破膜する．そこで生成された衝撃

波は，中圧管内を通過して第二隔膜まで到達する．そし

て，第二隔膜が破膜し，高真空な加速管へ衝撃波が伝わ

り，加速管内の気体が試験気体を引っ張ることにより膨

張・加速させられる．このような過程により，膨張波管

では加熱による内部エネルギー増加によるものではな

く，運動エネルギー増加による極めて高いエンタルピ流

を発生することができる． 
ここで，膨張波管のオペレーションの初期状態を

Table 1に示す．実験では印加磁場効果を観察するため，
気流状態を固定して，磁場強度を変化させていく．その

ため膨張波管のオペレーションの初期状態は変化させ

ずに実験を行った． 
 
 

Table 1 Expansion tube Operation Conditions 

Component Value Material 
/Species 

High pressure chamber 
Fill pressure 2.7 MPa Air 

Compression Tube 
Fill pressure 101 kPa He 

1st Diaphragm 
Rupture pressure 55.7 MPa Steel, 

1.8t-0.4d 
Medium Pressure Tube 

Fill pressure 1.0 kPa Air 

2nd Diaphragm 
Thickness 12 mm PET 

Low pressure Tube 
Fill pressure 4 Pa Air 

 

 
Fig. 2 Schematic of the expansion tube 

 

 
Fig. 3 x-t diagram of the expansion tube 

 
２．２ シュリーレン法 
衝撃波の可視化方法としてはシュリーレン法を用い

た．シュリーレン法とは，式(3)に示すように，流れの密
度変化量が光の明るさに比例して変化することを利用

した可視化方法である． 

I K
I y
 




            (3) 

ΔI，I，K，，yは光の変化量，発光強度，Gladstone-Dale
定数，密度,密度の変位方向座標である．Fig.4にシュリ
ーレン光学系を示す．レーザ(FKLA-8000，greenOmicron 
Laserage Laserprodukte GmbH，出力6 W，波長532 nm)か
ら出た光はイクスパンダーによって一度広げられ，凸面

鏡にて再び集光され焦点を形成する．その焦点にピンホ

ールを設置することにより余分な光をカットし，焦点距

離1500 mmの凹面鏡に入光する．この凹面鏡により平行
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光が作られ，観測部を通って反対側の凹面鏡まで達する．

二つの平面鏡の間隔は5000 mmであり，その中心に観測
部が来るようになっている．そして，反対側の凹面鏡で

反射した光は再び焦点を形成する．観測部を通過した後

の焦点にはナイフエッジを設置し，光を半分程カットし

た．ナイフエッジの方向は流れに垂直な方向で，上流側

から切っている．ナイフエッジを通過した光はバンドパ

スフィルター(中心波長532 nm，半値全幅2.0 nm，エド
モンド・オプティクス・ジャパン株式会社)を通ること

により，流れの自発光による光を遮断し，レーザ光のみ

が高速度カメラ(撮影周期2 s，露光時間250 ns， HPV-1，
島津製作所)に入るようにした． 

 
 

Fig. 4 Schematic of experimental setup 
 
 
２．３ 試験模型 
試験模型の磁場発生源として永久磁石を用いた．Fig.5

に示すようにアルミニウム製のロッド(17 mm)の先端
に，真ちゅう製のアダプターを設置し，その先端に15 
mmの球状の磁石を取り付けた．磁場は双曲子磁場であ
る．実験に用いた磁石は磁場なし(0 T)と弱磁場(0.45 T)
と強磁場(0.72 T)のものである．弱磁場と強磁場の場合
のよどみ線上の磁場強度分布の一例をFig.6に示す． 

 
Fig. 5 Test model 

 

 

 

Fig. 6 Magnetic field distribution on the stagnation line 
 
 
２．４ 圧力・速度計測 
気流状態を把握するために，圧力センサ(PCB 

PIEZOTRONICS)を用いて静圧と全圧を計測した．静圧
計測は，膨張波管の壁面に圧力センサを取り付けること

により計測した．全圧計測は，Fig.7のように圧力センサ
を気流に対抗する向きに設置した．取り付ける場所は試

験模型と同じ場所に設置し，別途計測した．また，銅の

電極(Ion probe)を膨張波管の壁面の2ヶ所に設置し，解離
・電離した伝播衝撃波の到達とともに銅の電極に電流が

流れることを利用して衝撃波速度を求めた． 

 
Fig. 7 Stagnation pressure measurement 

 
３．数値計算法 
膨張波管によって作り出された気流を用いて，模型周

りに形成される衝撃波の数値解析を行った．この計算

手法は誘導磁場を無視し，印加磁場のみを考慮する低

磁気レイノルズ数近似1)を行ったものである．また計算

で用いた方程式は Navier-Stokes方程式に加えて生成項
として熱化学非平衡性に伴う影響と，Lorentz力および
Joule熱を考慮したものである5) 6)．模型の形成する磁場

は，双曲子磁場と仮定した．  

 
４．実験結果 
４．１ 試験気流 
膨張波管によって生成される気流状態を把握するため，

衝撃波速度と静圧履歴と全圧履歴を計測した．その全圧履

歴と静圧履歴を Fig.8 に示す．そして，これらの値から気
流状態を定義する．気流速度については，2 つのイオンプ
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ローブの応答差から衝撃波速度を求め，その衝撃波速度か

ら熱化学平衡を仮定した計算コード 7)を用いることにより

求めた．試験時間については実験と解析を併用して総合的

に求めた．まず，熱化学平衡を仮定し，気流速度から試験

時間を見積もると，15s～50 sとなり，理想気体を仮定
して試験時間を見積もると 52s～65 sとなる．また，Fig.8
の全圧履歴から，接触面背後ではMach数が増大し，全圧
も増加することから接触面は 35 sに到達していると考え
られる．そして試験時間の間は全圧が一定である安定した

気流が持続することとし，これらのことを考慮すると，試

験時間は 35s～50 sということとなった．そして試験気
流のMach数，温度，密度は熱化学平衡を仮定した計算コ
ード 7) を用いて算出した．本研究の試験気流状態をTable.2
に示す．  

Table 2  Free stream characteristics of test flow 

Variable Value Source 

Shock speed 12.66±0.32 
km/s Measured 

Flow velocity 11.95±0.31 
km/s Calculated 

Static pressure 14.2±2.5 kPa Measured 

Stagnation pressure 1092.59±12.09 
kPa Measured 

Temperature 4875±775 K Calculated 

Flow density 7.91±0.34×10-3 
kg/m3 Calculated 

Mach number 8.27±0.50 Calculated 
Test time 

(After the shock 
arrival) 

35~50 s Integrated 

 

Fig. 8 Test time and pressure history 

 
４．２ 画像解析 
高速度カメラを用いて膨張波管によって作り出される

一連の気流変化を撮影した．その撮影画像の一枚を Fig.9
に示す．ダクト出口から気流が放出され，球状の模型に到

達し，衝撃層が暗く映し出されているのが見える．また，

膨張波管によって作り出された気流を時系列に追って特

徴的な部分を示したものが Fig.10である．この fig.10の①

から⑥までの番号の横に記載されている時間は，衝撃波が

到達してからの経過時間を示している．①は伝播衝撃波が

到達する前の画像，②は伝播衝撃波が到達した瞬間の画像，

③は接触面が到達する前の画像，④，⑤は接触面到達後の

試験気流の画像，⑥は試験気流が終わり膨張波や圧縮管内

の気体が到達していると考えられる時の画像である．③，

④，⑤の画像は衝撃層が暗く写っているのに対し，⑥の画

像では衝撃波が明るく写っている．これは，光が分子の密

度変化だけでなく電子の密度変化にも依存するためであ

る．電子の屈折率への寄与は，分子のそれとは逆である． 
試験時間に撮影された画像を用いて印加磁場による衝

撃層拡大効果の検証を行った．試験時間は 15 s であり，
撮影周期は 2 sであるので，その間に撮影された画像は 7 
枚である．そして，それらの画像のよどみ線上の光の強度

分布をそれぞれの磁場(0 T，0.45 T，0.72 T)の模型におい
て求めて比較した．そのグラフを Fig.11に示す．I，I0，x，
Rはその座標での光の強度，衝撃波が来る直前の画像の
光の強度，よどみ線上の座標，模型半径である．横軸は

模型先端を 0とした時のよどみ線上の座標であり，値が大
きいほうが流れの上流側である．また，縦軸は光の強度比

である．縦軸を光の強度比で表わした理由の一つは，そ

れぞれの撮影画像にバックライトの強度のむらがあり，

その影響を尐なくするためである．もう一つの理由は，

光の強度の変化量を求めるためである．その方法として

は，衝撃波到達の直前の画像のよどみ線上の光の強度を

求め，その値で試験時間に撮影したそれぞれの画像のよ

どみ線上の光の強度を割った．このことより，光の強度

比が 1 の部分では，光が屈折していないと見ることが
できる．ここで，Fig.11において，光の屈折率が気体分
子密度のみならず，電子数密度にも影響し，その屈折率

の符号が逆であること，シュリーレン法のナイフエッジ

は上流側から切っていることを考慮すると，光の強度比

が 1 よりも大きい部分では分子の密度変化の効果が電
子のそれよりも大きいことを示しており，1よりも小さ
い部分では電子の密度変化の効果が分子のそれよりも

大きいことを示していると理解できる．しかし，Fig.11
においては光の強度分布が衝撃波を含んでなだらかに

なっており，衝撃波の位置をこのグラフから特定するの

が困難である．そのため，数値計算結果を用いて実験に

おける衝撃波の定義とすることにした． ここで磁場な
しモデルにおいてのよどみ線上の光の強度分布と，数値

計算結果のよどみ線上の密度分布を比較したものが

Fig.12である．この数値計算において密度変化が起こり
始める位置を衝撃波の位置と定義した．その衝撃波の位

置は模型先端から 0.0715 であり黒の実線で示す．そし
て，その衝撃波の位置での磁場なしモデルにおけるシュ

リーレン画像の光の強度比の値が衝撃波を示す値とし，

その値は 0.336である．この値を Fig.11に黒の破線で示
す．また，このときのシュリーレン法のナイフエッジの

Test time 
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切り方は全てにおいて同じであると仮定している． 
そして，その衝撃波を示す光の強度比(0.336)の位置を，

それぞれの磁場(0 T，0.45 T，0.72 T)で調べたものが
Fig.13である．0 T，0.45 T，0.72 Tの場合の衝撃波離脱距
離はそれぞれ0.0715，0.0793，0.0934である．これより
磁場強度を増すと，衝撃波離脱距離も増加する傾向が確

認できる．また，数値計算を用いて磁場強度と衝撃波離

脱距離の関係を示したものがFig.14であり，0 T，0.45 T，
0.72 Tの場合の衝撃波離脱距離はそれぞれ0.0715，0.0718，
0.0721である．実験結果と同様に磁場強度を増すと衝撃
波離脱距離も増加する傾向がみられる．そして，実験結

果と数値計算結果を比較したものがFig.15である．これ
より，数値計算結果よりも実験結果のほうが印加磁場の

効果が大きく表れていることが分かる． 
ここで，プラズマ流と印加磁場の相互作用の効果を評

価するパラメータQというものがあり，次式で表わせる． 
2B LQ

U





                        (4) 

ここで，，，U，B，Lは電気伝導度，密度，流速，
磁束密度，試験模型の代表長である．今回の実験では，

，，Uの値はそれぞれ3529  [m]-1，7.91×10-3 kg/m3，11.95 
km/sとなる．また，B，Lの値を0.72 T，0.015 mを代入する
と，干渉パラメータQの値は0.290となり，決して大きな値
でないため数値計算において印加磁場の効果が尐ないこ

とは理解できる．また，干渉パラメータQの値と熱流速の
減尐率の関係は大津ら8)によって調べられている． 
また，印加磁場の効果が実験と数値計算とが異なって

いる原因の一つとしては，実験データを用いて予測した

数値計算に用いた流れと，実際の流れとが必ずしもよく

一致しているとは限らないためであると考えられる．そ

のため，今後は，より詳しく，正確に，気流状態を把握

する必要があると考えている．ほかの原因としては，σ

の値についてである．この値は計算から求めたものである

ため，精度については検討する必要がある．そのためこの

σの値を正確に把握することが重要であると考えている． 
 

 
Fig. 9  Image of the shock wave visualized  

by schlieren Method 

 
Fig. 10 Sequential photograph of the shock layer  

 

Fig. 11  Intensity on the stagnation line 
 

 

Fig. 12 Determination of the between experiment  
and simulation 

 

 

Fig. 13 Comparison of the shock layer in the experiment  

Shock layer 

Test model Duct exit 
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Fig. 14 Comparison of the shock layer in the simulation 

 

 
Fig. 15 Comparison of the shock layer  

        between experiment and simulation 
 
 
５．結論 
本報告では，膨張波管を用いることにより，磁場を

印加した模型周りに，温度が低く，電離していない高

エンタルピ気流を作り出し，その気流を用いて球状模

型周りに衝撃波を含む流れを形成した．さらに，磁化

された模型を用いることにより，磁気の流れに対する

効果，特に衝撃波離脱距離に対する効果をシュリーレ

ン法を用いて観察した．その結果，磁場強度を増すに

つれて，衝撃波離脱距離も増加する傾向が確認できた． 
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MHD 発電技術のスクラムジェットエンジンへの適用に向けた数値解析
前原義明，鈴木宏二郎

東京大学大学院新領域創成科学研究科

Numerical Analysis of Application of MHD Generator Technology  
to Scram-jet Engine 

by 
Yoshiaki Maehara and Kojiro Suzuki 

ABSTRACT 
To realize the hypersonic transport or the low-cost fully reusable space transportation system, it is necessary to develop the SCRAM-jet engine. 
However, the performance of the SCRAM-jet engine is known to be quite sensitive to the air conditions at the inlet. In this research, we consider 
the use of the electromagnetic devices for the flow control and make the numerical research on the system. By setting the MHD generator and the 
MHD accelerator at the inlet and the nozzle of the SCRAM-jet engine, respectively, the flow inside the engine is appropriately controlled with 
small amount of the energy loss, when the flow has sufficient electric conductivity by the seeding technique. As the preliminary study, the two-
dimensional Euler analyses with MHD effects have been conducted to demonstrate that the inlet flow can be controlled by putting a MHD 
generator in the upstream region. From the analyses, it is confirmed that by setting the MHD generator and adding Lorenz force to the flow,  the 
total pressure loss across the shock wave can be reduced, while the total pressure itself is decreased by the Lorenz force. To estimate the efficiency 
of such MHD energy-bypass SCRAM-jet engine, the totally coupled flow analysis of the inlet, combustion chamber and nozzle flows is necessary.

１．はじめに

完全再利用型のスペースプレーンの開発において必要不

可欠と考えられているのが，極超音速飛行時に動作するス

クラムジェットエンジンである．スクラムジェットエンジ

ン（図 1）では，超音速燃焼(supersonic combustion) すなわ

ち，

図 1：スクラムジェットエンジン概念図

超音速の気流内で燃料を燃焼させなければならないため，

エンジン内で燃焼が完了しなかったり，通常の燃焼とは違

う意図していない化学反応が起こったりする可能性がある．

また，スクラムジェットエンジンは簡単な構造が特徴で

ある故に，様々な気流条件に対応しづらいという問題があ

る．例えば，構造を簡単にして形状を固定すると，エンジ

ンの冷却は容易になり，設計された条件では高い性能を実

現できるが，一方で，加速途中など設計値からずれた気流

条件では最適な条件を作れない．

図 2：MHD 発電概念図

MHD 発電（MHD power generation）は，電磁流体発電

（magneto-hydro-dynamic power generation）といい，ファラ

デーの電磁誘導の法則を用いて行う発電である．図 2 のよ

うに超伝導磁石などを用いてチャンネルに垂直な方向に磁

界をかけ，チャンネルにプラズマなどの導電性流体を流す

と，チャンネル内を横切った電極を通して横方向に電流が

流れる．

この MHD 発電技術を用いることで，インテーク流れを

制御し，かつ気流総温を制限以内に押さえることが可能と

なる，と期待される．例えば，図 3 に示す MHD エネルギ

ーバイパススクラムジェットエンジン 1)では，燃焼器より

上流側に MHD 発電機を，下流側に MHD 加速機を設置し，

エンジンに流入する流れのエネルギーの一部を電気エネル

ギーに変換して下流側に送っている．この方法を用いると，

合計のエネルギー収支は変わらないが，燃焼機内の流れを

積極的に制御することができる．これによって，エンジン

内の形が固定されていても，より燃焼に適した流れを作り

出すことができる．

図 3：MHD エネルギーバイパススクラムジェットエンジン

概念図

 本研究では，MHD エネルギーバイパススクラムジェッ

トエンジンの有効性を調べるため，その基礎的な特性につ

いて数値解析を行う．最終的には，MHD 発電機が設置さ

れたインテーク，燃焼器，MHD 加速器が設置されたノズ

ルを関連させながら数値解析を行い，Isp を評価関数とする

ことによって，MHD エネルギーバイパススクラムジェッ

トエンジンのシステムとしての有効性を検証することを目

的としている．インテーク入口での作動流体の密度および

流速，ノズル出口での密度および流速から推力を算出して

Isp を求めるが，適切なシステムの評価のためには，燃焼器

での状態量の変化の見積もりと MHD 発電機と MHD 加速
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器の相互作用を考慮した数値計算が必要である．しかし，

現段階では，各々での流れの状態量の変化を見積もること

を目的としているため，上流側のインテークに MHD 発電

機を，下流側のノズルに MHD 加速器を設置した場合のそ

れぞれ単体としての気流制御効果を解析対象とした．流れ

場の詳細を見る前に，MHD 発電機付きインテーク流れの

概要を知るため１次元モデルによる解析を行う．その結果

を踏まえて２次元解析に進むものとする．

２．作動流体の電気伝導度

図 4 は高度 30km で発生する垂直衝撃波背後での化学平衡

を仮定して求めた電子数密度から，Spitzer-Herm の式 2)を用

いて算出した電気伝導度を，速度に対してプロットしたも

のであるが，スクラムジェットエンジンの飛行速度として

想定しているマッハ 5 前後では，オープンサイクル MHD
発電が動作する 5~10S/m の電気伝導度は得られない，とい

うことが理解できる．

図 4：高度 30km における垂直衝撃波背後での電気伝導度

したがって，MHD エネルギーバイパススクラムジェット

エンジンではエンジン入口で，放電やレーザー照射，流れ

に電離しやすいアルカリ金属等の物質を投入して作動流体

の電気伝導度を高める技術であるシーディング技術等を用

いて作動流体に高い電気伝導度を与えなければならない．

本研究では，MHD 発電においてすでに実際に実験 3)が行

われているシーディング技術によって，流れの電気伝導度

が与えられると想定した．計算の簡略化のために，流れの

電気伝導度は先行研究 4)を参考にして，10.0S/m で一定であ

ると仮定した．

２．１次元流モデルによる数値解析

２-１．支配方程式

支配方程式は，１次元のオイラー方程式に MHD の項を

生成項として加えたものを用いた．
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 (1) 

また，電流の計算は一般化されたオームの法則を用いた．

                                  [ ]σ= + ×j E u B                                     (2) 

ここで，σは作動流体の電気伝導度であり，作動流体の温

度に依存する量であるが，本研究では計算の簡略化のため

に一定の値を用いることとする．

２-２．数値計算法および計算条件

対流項の離散化には Yee の Symmetric-TVD スキーム 5)を

用い，時間積分には２次の Runge-Kutta 法を用いて，流れ

が定常状態になるまで計算した．

図5：MHIモデル

また，１次元モデルでは電磁場を計算することができな

いため，電磁場を MHI モデル 6)を用いて，

                                     L
R j

E
L

=                                          (3) 

と近似して計算した．ここで，RLは外部抵抗であり，L は

電極間の距離である．また，MHI モデルでは，電場 E を計

算する際に，カソード上の y 方向の電流の平均値 j を用い

た．

計算条件は，典型的なスクラムジェットの作動条件とし

て，高度 30km の大気中をマッハ５で飛行する場合を仮定

した．印加磁場は 100mT から 500mT まで 100mT 刻みで変

化させた．磁場の強弱による影響も観察した．

表 1：計算条件（１次元流モデル）

Mach Number 5
Static Pressure 1.20[kPa] 

Static Temperature 230[K] 
External Resistance 1.0×10-2 [Ω]

Electrical Conductivity 10.0[σ/m] 
Electrode Distance 1.0[m]

Applied Magnetic Field 100,200,300,400,500[mT] 

２-３．結果と考察

表 1 の条件で数値計算を行った結果，流速，温度，マッ

ハ数を x 軸方向にそれぞれプロットすると，図 6-8 の通り

になった．ローレンツ力の方向は図 6 に示すとおりである．

図 6：流速の x 軸方向の変化

Lorenz force 

Mach 5 

２．作動流体の電気伝導度

３-２．数値計算法および計算条件

３-３．結果と考察３．１次元流モデルによる数値解析
３-１．支配方程式
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図 7：温度の x 軸方向の変化

図 8：マッハ数の x 軸方向の変化

図 6 より，ローレンツ力によって流速が減少しているの

が理解できる．また，図 7 を見ると，流速が減少すること

によって流れの温度が上昇していることがわかる．したが

って，流れの下流では，図 8 のようにマッハ数が減少する．

図 9：衝撃波前後における全圧比の変化

インテークでの全圧損失は，主に発生する衝撃波による

ものである．図 9 は 5，10，15deg の 3 種類のくさび角で発

生する斜め衝撃波前後，つまりくさびを極超音速機の先端

とした際の図 1 における一番左の衝撃波前後，での全圧比

のマッハ数に対する変化をプロットしたものである．この

図から斜め衝撃波における全圧損失は，いずれのくさび角

においても流れのマッハ数が増大するにつれて増加するこ

とがわかる．

したがって，流れにローレンツ力を印加して流れのマッ

ハ数を低減することによって，インテークで発生する衝撃

波での全圧損失を減少させることができる可能性があるこ

とが理解できる．しかしながら１次元流モデルでは斜め衝

撃波を再現することができないため，２次元流モデルでの

解析が必要となる．

３．２次元流モデルによる流れ場と電磁場の弱連成解析

流れ場の影響によって変化する電磁場が流れ場に再びお

よぼす影響を見積もることは MHD エネルギーバイパスス

クラムジェットエンジンの数値解析を行う上で非常に重要

である．２次元一般座標系での数値解析を行う前に２次元

直交座標系において流れ場と電磁場を弱連成させて解析し，

その影響を見積もった．

３-１．問題設定

ここでの数値解析は電磁場が流れ場に及ぼす影響のみを

考察するために行うので，インテークにおける複雑な形状

は考慮しない．インテークに設置する MHD 発電機は図 10
のような配置を想定しているため，チャンネルに流入する

作動流体はくさび角 18deg だけ傾いて流入してきており，

チャンネル内の初期条件および境界条件に用いる状態量は

斜め衝撃波理論から，くさび角で発生する衝撃波背後の状

態量を解析的に求めたものを用いた．

図 10：弱連成解析での問題設定

また，弱練成解析における電磁場の設定条件は表 2 のと

おりである．ここで，外部抵抗は MHD 発電機と同程度の

電気伝導度，10.0S/m，をもった MHD 加速器を想定して，

1.0×10-2Ωと設定した．ΜΗΙモデルで用いる電流値はカソ

ード上での y 方向電流値を平均したものを用いた．

表 2：計算条件（２次元流モデルにおける弱連成解析）

Mach Number 3.95 
Static Pressure 12.0[kPa] 

Static Temperature 595[K] 
External Resistance 1.0×10-2[Ω]

Electrical Conductivity 10.0[σ/m] 
Electrode Distance 1.0[m]

ローレンツ力がない場合での流れ場の等圧線図は図 11 の

とおりである．

図 11：等圧線図（磁場の印加なし）

４-１．問題設定

４．２次元流モデルによる流れ場と電磁場の弱連成解析
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３-２．流れ場の数値計算法

流れ場の支配方程式は，１次元流解析の場合と同様に，

２次元オイラー方程式に MHD の項を生成項として加えた

ものを用いた．
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(4)

流れ場は一次元流と同様に，Yee の Symmetric-TVD スキ

ームを用いて定常状態になるまで計算した．

３-３．電磁場の数値計算法

電磁場の支配方程式は，クーロンゲージの Maxwell 方程

式を用いた．（E：電場，B1：誘導磁場，B0：印加磁場）

t
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∂
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( ) 2

0

1
t

φ
σμ

∂
− × ∇× = −∇ + × + ∇

∂ 0
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u A u B A

0∇⋅ =A
 (6) 

式(6)の両辺の発散をとることにより，スカラーポテンシ

ャルφに関するポアソン方程式が得られる．

                         2 ( )
t

φ
∂

∇ = ∇ × − ∇⋅
∂

u B A                            (7) 

本研究では，定常状態を観察するため，ベクトルポテン

シャル A は定常である，とした．

スカラーポテンシャルの解析は SOR 法を用いて行った．

式(8)をスカラーポテンシャルの差分が十分小さくなるま

で繰り返し計算を行った．なお，ωθ，は緩和係数であり，

φ'は Gauss-Seidel 法によって導出された新しいφである．

                                1 ( )k k k
φφ φ ω φ φ+ ′= + −                         (8) 

ベクトルポテンシャルの計算は，式(9)を積分することに

よって行った．
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A r
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                            (1) 

最初の計算ステップでベクトルポテンシャルを求める際

は MHI モデルの近似によって求めた電流を用い，次のス

テップからは電磁場の影響を考慮して求めた電流からベク

トルポテンシャルを求めた．

３-４．結果および考察

電位の濃淡図を図 12 に示す．この図から，流れの方向が

変化する衝撃波において，電位が変化していることが理解

できる．MHI モデルでは図５に示したように流れを横切る

電流や電場を一様と仮定しているが，実際の電磁場は流れ

の影響によってそれからずれた状況となる可能性がある．

図 13 は印加磁場の濃淡図であるが，流れ場による影響を

受けており，チャンネルの左端と右端において，それぞれ

印加磁場の５割程度の強さの誘導磁場が発生していること

が理解できる．したがって，流れ場によって影響を受けた

電磁場の結果を再び流れ場に反映させて，影響をみてみる

ことが必要である．

図 12：電位の濃淡図（単位は V）

図 13：誘導磁場の濃淡図（単位は Tesla）

電磁場の解析による結果を流れ場の数値解析に反映させ

た結果は図 14 のようになった．MHI モデルを使って計算

を行った上図および流れ場と電磁場の弱連成解析を行った

下図ともに，図 11 の印加磁場がない場合の等圧線図から比

べて衝撃波の位置が前方に移動している．また，図 13 の結

果から無視できない程度の誘導磁場が発生しているが，実

際に弱練成解析を行うと，MHI モデルによって電磁場を近

似した結果とほとんど等圧線図は変わらず，誘導磁場の影

響は無視できる程度であることが理解できた．

これは誘導磁場が発生している領域が小さな範囲である

ためだと考えられる．これを踏まえて今後の解析では電磁

場の影響を考慮せず，電磁場を MHI モデルによって近似す

るものとする．

図 14：等圧線図（上：MHI モデル，下：弱連成解析）

４-２．流れ場の数値計算法 ４-４．結果および考察

４-３．電磁場の数値計算法

(9)
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４．一般座標系２次元流モデルによる数値解析

２次元流モデルによる弱連成解析から，電磁場が流れ場

におよぼす影響は無視できる程度であることがわかったた

め，電磁場を解析することなく，MHI モデルによって近似

して一般座標系２次元流モデルによる数値解析を行った．

４-１．数値計算法

支配方程式には一般座標系における２次元 Euler 方程式を

用いた．

ˆ ˆ ˆ
ˆQ E F
S

t x y
∂ ∂ ∂

+ + =
∂ ∂ ∂

0

1 1 1 1ˆ ˆ ˆ ˆ, , ,

( ) ( )

x x y

y y x

U V

u uU p uV p j B
Q E F S

v vU p vV p j BJ J J J
e e p U e pV

ρ ρ ρ
ρ ρ ξ ρ η
ρ ρ ξ ρ η

⎡ ⎤ ⎡ ⎤ ⎡ ⎤ ⎡ ⎤
⎢ ⎥ ⎢ ⎥ ⎢ ⎥ ⎢ ⎥
⎢ ⎥ ⎢ ⎥ ⎢ ⎥ ⎢ ⎥+ +⎢ ⎥ ⎢ ⎥ ⎢ ⎥ ⎢ ⎥= = = =⎢ ⎥ ⎢ ⎥ ⎢ ⎥ ⎢ ⎥+ + −⎢ ⎥ ⎢ ⎥ ⎢ ⎥ ⎢ ⎥
⎢ ⎥ ⎢ ⎥ ⎢ ⎥ ⎢ ⎥+ + ⋅⎢ ⎥ ⎢ ⎥ ⎢ ⎥ ⎢ ⎥⎣ ⎦ ⎣ ⎦ ⎣ ⎦ ⎣ ⎦j E

(11)

数値計算法は１次元流モデルの場合と同様にして，Yee
の Symmetric-TVD スキームを用いて対流項の離散化を，２

次精度の Runge-Kutta 法を用いて時間積分を行い，流れが

定常状態になるまで計算を行った．

４-２．インテークの数値解析

計算領域は図 15 に示すようにマッハ５を設計点としたス

クラムジェットエンジンのインテークを模擬したものを用

いた．インテーク入口では一様流条件とし，スクラムジェ

ットエンジンにおいては全領域において超音速であるため，

インテーク出口では超音速流出条件とした．

図 15：計算領域（座標の単位は m）

    

図 16：等圧線図（上：マッハ 5，下：マッハ 6）

図 16 は磁場を付加していない状態でのマッハ５とマッハ

６における等圧線図であるが，設計点マッハ数でないマッ

ハ６では衝撃波がリップに当たらず，流れ場の不均一性が

強くなっていることがわかる．本計算では，磁場を流れ場

に付加することによってマッハ６での流れ場の状態を設計

点マッハ数であるマッハ５の状態に近付けることを目的と

する．

計算条件は表 3 のとおりである．大気の状態は高度 30km
のものを採用した．

表 3：計算条件（一般座標系における２次元流モデルによ

る解析）

Mach Number 6
Static Pressure 1.20[kPa] 

Static Temperature 227[K] 
External Resistance 1.0×10-2[Ω]

Electrical Conductivity 10.0[σ/m] 
Electrode Distance 1.0[m]

Applied Magnetic Field 100[mT] 

４-３．結果と考察 

以上に述べた数値計算法を用いて，表 3 の計算条件で計

算を行った．等圧線図を図 17 に示す．

図 17：計算領域（インテーク）

この図からインテークに MHD 発電機を設置し，流れ場

にローレンツ力を付加することによって設計点以上のマッ

ハ数においても流れ場の衝撃波の状態を設計点の状態に近

付けることが可能であることが示された．

図 18 および図 19 は計算領域の中心線に沿った全温度お

よび全圧の分布を，印加磁場が 0mT の場合と 100mT の場

合で比較した図である．衝撃波の位置で計算誤差により値

が乱れているが，全体としては磁場なしの場合では全温度

は一定であり，磁場ありの場合では流れが下流に行くにし

たがって減少していることがわかる．これより MHD 発電

機によって流れの全エンタルピーは減少するが，その程度

は小さいことがわかる．従って，壁面加熱環境緩和の効果

はない．

図 18：全温度分布

図 19 をみると衝撃波における全圧損失は磁場がない場合

に比べ緩和されているのがわかる．しかし，ローレンツ力

により流速がしだいに減少していくので，全圧そのものも

流れに沿って減少している．ただし，ここで失われた全圧

は電気エネルギーを介してノズルでの MHD 加速として一

部が回収されているはずである．システム全体としての評

価は，燃焼器，MHD 加速器も含めた数値計算が必要であ

る．

Lip 

Lip 

５-１．数値計算法

５-２．インテークの数値解析

５-３．結果と考察

５．一般座標系２次元流モデルによる数値解析
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図 19：全圧分布

４-３．ノズルの数値解析

インテークの数値計算と同様の方法で，MHD 加速器が設

置されたスクラムジェットのノズルの数値解析を行った．

計算領域を図 20 に示す．

図 20：計算領域（座標の単位は m）

初期条件に用いた状態量は磁場がない場合でのインテー

ク背後の状態量で断熱火炎温度を計算したものを用い，境

界条件はノズル入口で一様流条件，ノズル出口で超音速流

出条件とした．燃料は水素を用いたと仮定した（表 4）．

表 4：計算条件（２次元一般座標系における数値解析）

Velocity 1650[m/s] 
Static Pressure 12.0[kPa] 

Static Temperature 2600K] 
Electrical Conductivity 10.0[σ/m] 

Electrode Distance 1.0[m]
Applied Magnetic Field 500[mT] 
Applied Electric Field 500[V] 

結果は以下の通りである．図 21 に計算領域に中心線に沿

った流速の変化を示す．

図 21：流速分布

これにより，スクラムジェットエンジンのノズルにおい

て MHD 加速器を設置し，作動流体にローレンツ力を加え

て加速することによって，流れの流速を増加させ推力の増

加が可能であることが理解できた．しかしながら，これは

インテークに設置された MHD 発電機とは別個に計算され

た結果であるため，今後は双方を同時に解く数値計算法を

開発し，システム全体の解析を行う必要がある．

５．結論

 以上の数値解析により，以下の結論が導き出された．

スクラムジェットエンジンのインテークに MHD 発電

機を設置し，作動流体にローレンツ力を付加すること

によって，流れ場の流速を減少，温度を増加，マッハ

数を減少させることが可能であることが理解できた．

MHD 発電機内に電流が流れることによってある程度

の誘導磁場は発生するが，流れ場への影響は小さく，

流れ場と電磁場を連成させて計算しなくとも，それに

よる誤差は小さい．

MHD 加速器をノズルに設置することによって，流速

を増加させることが可能である．

MHD 発電機を設置することによって衝撃波部位での

全圧損失は改善されるが全圧そのものが減少している

ため，システムの評価が難しい．
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放電プラズマによる極超音速での空力制御に関する基礎研究 
渡邉保真, 高間良樹, 今村宰, 綿貫忠晴, 鈴木宏二郎 

東京大学大学院工学系研究科, 東京大学大学院新領域創成科学研究科 

 

Preliminary Studies on Aerodynamic Control with Direct Current Discharge 
 

by 
Yasumasa Watanabe, Yoshiki Takama, Osamu Imamura, Tadaharu Watanuki and Kojiro Suzuki 

 
ABSTRACT 

A new idea of an alternative aerodynamic control device for hypersonic vehicles utilizing plasma discharge is presented. The response of 
surface pressure distribution over a flat plate model to the D.C. plasma discharge in hypersonic flow was examined with both experiments 
and numerical analyses. It was revealed that the surface pressure upstream of the plasma area significantly increases, which would be 
applicable to a new aerodynamic control device. It was also found that there are two modes in the correlation between the electric power 
input and the surface pressure change around the plasma area. The burnt trace on the flat plate model after the experiments suggests that the 
pressure change may be caused by the onset of the boundary layer separation and the shock wave or compression wave formed in front of 
the separation bubble. Such pressure rise was also observed in the result of two-dimensional numerical analyses based on the Navier-Stokes 
equations with energy addition that simulates the Joule heating of plasma discharge. The steady-state solution shows that the pressure 
change observed in the experiments can be qualitatively explained as an effect of Joule heating on air flow. 
 
 
 
１．序論 
極超音速機を設計する際には非常に高いレベルの信頼性

が要求される．例えば，空力制御の些細なミスは，軌道が

ずれることに加え，設計時に想定していなかった箇所で 

局所的な空力加熱のピークが発生することにより，熱防御

システムが部分的に破損して機体の全損に至る可能性が 

ある．この様な事態を避けるためにも，空力制御系に  

冗長性を持たせることは重要であり，従来のフラップに 

よる空力制御に加え，可動部分を持たない空力制御   

デバイスの搭載が望ましい．また，従来のフラップは  

低レイノルズ数環境下では効率が落ちるという問題もある

ので，新しい空力制御装置は低レイノルズ数環境下でも 

効率がよいことが望まれる．本稿では，この様な新しい 

空力制御装置の一つとして機体表面での放電プラズマが 

有望であると考え，その有効性について基礎研究を行った

結果について報告する． 
最近の研究により，低速や超音速の流れ場中では放電 

を空力制御に応用可能であることが実証されつつある．  

プラズマアクチュエータ 1,2) は，大迎角飛行時に翼上面 

での流れの剥離を防ぐ事で失速を遅らせ，揚力を増加  

させる空力制御デバイスである．プラズマによる超音速 

内部流制御 3) は，スクラムジェットエンジンの空気取り 

入れ口付近での衝撃波の発生位置を操作することで，設計

点以外のマッハ数における巡航時のエンジン効率を改善 

する空力制御デバイスである．このようなプラズマによる

空力制御デバイスの研究を基に，本研究ではプラズマに 

よる極超音速機の新たな空力制御デバイスを提案する． 
図１は本研究で提案するプラズマによる空力制御   

デバイスの概念図である．プラズマを機体表面で発生  

させることにより放電部付近の圧力分布が変化することが

期待される．重心から離れたところで圧力が変われば， 

わずかな圧力変化でも空力制御を行うだけのモーメントを

発生させることができるので，空力制御デバイスとして 

利用可能である． 
本研究では放電部付近の機体表面と電極を，図１の下の

ように平板に電極が埋め込まれた模型で模擬し，極超音速

風洞実験により放電が流れ場へ及ぼす影響を調べる． 
なお，電源として直流電源を用いることとした．これは，

直流電流であれば定常放電が期待でき， 現象がより観測 

しやすいと考えられたためである． 
 

 
 

Flow

 
図１ プラズマによる空力制御装置概念図 

 
 
また，プラズマ放電による気流等への影響が，主に気流

へのジュール加熱による効果であるという仮定の下，定常

及び非定常な熱入力に対する圧力変化について数値解析を

行った． 
本研究の目的は以下の 3 点である． 

１）平板模型を用いて極超音速気流中での放電実験を行い，

放電領域付近での圧力変化及び衝撃波の発生の有無等の，

極超音速流れへの影響を調べる． 
２）プラズマ放電による極超音速流れへの影響は，流れの

ジュール熱による加熱に起因する効果であると推測し， 

プラズマへの投入電力と圧力変化の相関関係を調べる． 
３）以上１，２を踏まえ，放電による極超音速飛行体の 

空力制御デバイスの概要を検討する． 
 
２．極超音速風洞実験の概要とその結果 
２．１ 実験概要 
東京大学柏キャンパス極超音速風洞 4) にて風洞実験を 

行った．本実験における風洞諸元を表１に示す． 
実験に用いた直流電源は最大電圧 500V，最大電流 15A

のもので，予め最大許容値を設定しておくと，電流電圧の

いずれかが設定値に達したらその値で制限をかける回路が

組まれている．今回は表１のように許容値を設定した． 
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実験における典型的な圧力・温度・電源操作の時間履歴を

図２に示す．図２において，P0 はよどみ点圧力，P1 は 

測定室内のジェット外での圧力，T0 はよどみ点温度を表し

ている．なお，本実験では電源の ON/OFF のタイミングは

手動で操作している． 
 
 

表１ 風洞実験設定 
マッハ数 7.0 
よどみ点圧力 P0 [kPa] 953.5 

風洞 
気流条件 

よどみ点温度 T0 [K] 559.2-586.7 
電圧許容値 [V] 500 電源設定 
電流許容値 [A] 6 

模型設定 実験時模型迎角 [deg] 0 
 
 
 

 
図２ 実験時の時間履歴 

 
 
本実験では，平板表面圧力は，平板中心線に沿った 4 点

において測定した．圧力測定点の詳細な位置及び模型前縁

からの距離を図３に示す．模型表面には，1 対の電極が 

設置されており，電極の材質は銅タングステン合金

（Cu30%-W70%）である．平板はベークライト板を用いた．

放電部における電流値及び電圧値はオシロスコープにより

計測した．模型上面及び前面からビデオ映像を撮影した．

また，模型側面からは，シュリーレン法による可視化を 

行い，CCD カメラ（解像度 720 x 480）により映像を， 

高解像度デジタルカメラ（解像度 3780 x 3592）により  

静止画を撮影した．実験系の概要を図４に示す． 
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図３ 平板模型 
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図４ 実験系概要 

 
 
２．２ 実験結果 
放電実験の典型的な写真を図５に示す． 

 
 

 
図５ 放電実験の典型例 

 
 
気流中で安定な放電を得るためには，陰極と陽極の  

気流方向に対する配置は重要である．極超音速気流中での

放電実験の結果，陰極を上流側に設置すると放電が安定 

することが分かった．逆に上流を陽極にすると，放電が 

不安定であるか，あるいは全く放電しなかった． 
放電領域上流での圧力変化が顕著であったため，投入 

電力に対する放電部上流（測定点＃１）における圧力変化

の相関関係を調べた．圧力変化は放電時圧力を非放電時 

圧力で割った値として定義される圧力係数を用いて評価 

した．圧力係数と投入電力の時間履歴及び相関関係を  

それぞれ図６，７に示す．図８には典型的な放電例に  

ついて，シュリーレン法による可視化写真を示す．図８ 

では，放電に伴い強力な発光と何らかの弱い波が発生して

いることが確認された． 
図６，７より，放電のパターンには以下の 2 つのモード

があることがわかる． 
(1) 圧力係数は投入電力にほぼ比例するが，圧力係数自体

はそれほど大きくはないモード 
(2) 投入電力は小さいものの，圧力係数はかなり大きい 

モード 
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図６ 投入電力及び圧力係数の時間履歴 

 
 

 
図７ 圧力係数と投入電力の相関関係 

 
 

 
図８ 放電時流れの可視化の典型例（シュリーレン法） 

 
 
放電のモード(1)は空気の絶縁破壊の際に起こるモード 

であり，また，モード(2)はモード(1)の直後に続けて起こる

モードである．モード(2)の持続時間はモード(1)の持続時間

に比べてかなり長いので，断続的な放電を繰り返して  

モード(2)を繰り返し起こすことにより，時間平均をとる 

ことで低消費電力，大圧力変化の効率のよい空力制御装置

を実現できるのではないかと思われる． 
模型の中心線に沿った圧力の空間分布を図９に示す． 

非放電時には表面圧力分布がほぼ一定値であるのに対し，

放電時には電極下流側における圧力がわずかに減少し， 

同時に上流側で圧力が非放電時の 3 から 4 倍程度まで  

大きく上昇することがわかる．ここで，図９における黒の

実線は後述する数値解析により予想された，定性的な圧力

分布形状である． 
 
 

 

 
図９ 圧力の空間分布 

 
 
３．数値解析 
実験後の模型表面には，図１０に示すようにプラズマに

より焼けた跡が確認された．図１０より，平板上の流れが

放電領域を避けて流れたことが予想される．これは，放電

の影響で平板上の境界層が剥離を起こしたため放電部前方

で圧縮波あるいは衝撃波が発生し，結果的に放電部前方で

圧力が上昇したことを示唆している． 
 
 

 
図１０ 実験後の模型における焼けた跡 

 
 
図７から明らかなように，投入電力と圧力変化との間に

は相関関係が存在した．それ故，実験で観測された圧力 

変化の主な原因がプラズマの発生による気流へのジュール

加熱であると仮定するのは妥当であろう．そこで，実験 

での圧力変化がジュール加熱による効果として説明できる

かどうかを明らかにするため，数値解析による検証を  

行った．2 次元の Navier-Stokes 方程式の右辺に加熱を表す

生成項を付加したものについて，熱入力が定常の場合と，

実験にあわせて非定常にした場合とで数値解析を行った． 
解析に用いた方程式を次に示す． 

 
( ) ( )ˆ ˆ ˆ ˆˆ ˆv vE E F FQ S

t ξ η

∂ − ∂ −∂
∂ ∂ ∂

+ + =        (1) 

 [ ]T1ˆ 0 0 0 JS q
J

=         (2) 

ここで， Q̂ は保存量， ˆ ˆ,E F は移流項， ˆ ˆ,v vE F は粘性項， 

Ŝ は生成項 J はジャコビアン， Jq は単位奥行きあたりの 

熱入力である． 
時間方向の積分には，2 次精度の Runge-Kutta 法を用いた．

移流項の離散化に関しては，AUSMDV Scheme 5) に MUSCL
法 3 次精度風上バイアスを組み合わせることで行った． 

計算に用いる座標の定義を次の図１１に示す．また，計算

に用いる格子を図１２に示す． 

19第 41 回流体力学講演会 /航空宇宙数値シミュレーション技術シンポジウム 2009 論文集

This document is provided by JAXA.



 

M=7

M=7

y

電極

：プラズマ

x
電極

 
図１１ 計算用座標定義 

 
 
 

 
図１２ 計算格子 

 
 
計算に用いた格子点の数は， x 方向に 331 点， y 方向に

151 点である．代表長さ L は 5cm とし，その他の計算条件

は全て先の風洞実験での条件にあわせた．熱入力は楕円 

形状で与え，楕円の中心に近づくほど加熱量が増大する 

ように設定した．楕円の中心は 1.0, 0.02x y= = とした． 

ここで ,x y は無次元化された座標である． 
また，パラメータ lは次式で定義される． 

 
( ) ( )2 2

2 2

1.0 0.02
( , )

0.1 0.04
x y

x y
− −

= +l        (3) 

計算領域内で 0.0 3.0≤ ≤l を満たす領域を heatS とおく．

パラメータ lを用いて，単位奥行きあたりの加熱量 Jq の 

分布を次のように与えた． 

( )
( )
( )

1 d d
cosh cosh

0.0
0

3.0
3.0

heat
J S

J

q

q

x y
×⎧ =⎪⎪

⎨

⎩

≤⎪
⎪ =

≤

>

∫∫l l

l

l

加熱量

          (4) 

加熱量の計算領域全体にわたる総和である総加熱量は，

実験での実際の投入電力を基に決定した．放電領域の  

奥行き方向への広がりが 2cm 程度であったので，(4)式の 

加熱量は，実際の投入電力に 1m/2cm=50 を乗じて単位奥行

きあたりの値を出し，それを更に (一様流密度 )×(一様  

流速)3×(代表長さ L )で除して無次元化した値である．今回

は，投入電力は一定とし，時間積分値のみを実験と合わせ

た場合と，実際の投入電力の変動（図６）にあわせて増減

させた場合，即ち，定常状態の解析と非定常状態の解析を

行った． 
本研究の数値解析では，プラズマによる流れへの影響が

主に熱入力により説明できると仮定し検証を行った．その

ため，プラズマの影響は(1)式で右辺の生成項 Ŝ において，

熱入力 Jq としてのみ加味され，気体分子の解離等その他の

効果は加味されていないことに注意しておく． 
一般に，2 次元解析では 3 次元解析と比べて現象が強調

される傾向がある．本研究においても実験と定量的に合う

結果を得るためには， Jq を上述の方法で決まる値よりも 

小さい値に設定しなければならず，総加熱量を実験での投

入電力の５分の１の値とした． 
 
３．１ 定常状態の解析 
実験で観測された現象は非定常現象であったが，現象の

大まかな性質をつかむため，加熱量が実験での投入電力の

平均値の 5 分の 1 で一定であるとして，定常状態の解析を

行った． 
熱入力がある場合の圧力分布の解析結果を図１３に示す．

また，比較のために熱入力のない場合の圧力分布の解析 

結果を図１４に示す． 
 
 

 
図１３ 圧力分布（熱入力あり） 

 
 

 
図１４ 圧力分布（熱入力無し） 

 
 

図１３，１４より，熱入力がある場合には，電極の  

上流側の領域で表面圧力がかなり上昇することが確認  

された．これは実験結果と合致する．この解析結果は， 

実験で観測された圧力変化が，プラズマによるジュール 

加熱による効果として定性的に説明できるということを 

示している． 
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図１５は圧力の等高線図の放電部付近の拡大図及び流線

である．図より，いくつかの場所では流れが一様流とは 

逆になり，循環する領域が形成されていることがわかる．

これは，図９から予想された，放電による境界層の剥離と，

それに伴う衝撃波あるいは圧縮波の形成を説明できるもの

である．  
図１６は，計算された平板表面上の圧力分布の一例で 

ある．上述の結果と同様に，この図からも電極前方の圧力

増加を説明可能であることがわかる． 
以上より，実験で観測された圧力変化は，放電プラズマ

による流れへのジュール加熱の効果として説明できると 

いえるだろう．  
 
 

 
図１５ 圧力分布と流線 – 加熱部付近拡大図 

 
 

 
図１６ 表面圧力分布 

 
 
３．２ 非定常状態の解析 
より実験結果とあわせるため，熱入力を実際の実験で 

観測された投入電力の時間履歴に従って変動させた．実験

における投入電力と圧力係数のグラフに計算結果の圧力の

時間履歴をあわせたものを図１７に示す．なお，図１７ 

では圧力の測定点＃１と，同等の位置での解析結果による

圧力の計算値を示している． 
図１７より，非定常状態の解析による圧力の時間履歴 

パターンは実験のものとはやや形状が異なる．一つの理由

としては，実際の現象が 3 次元的なものであることに対し，

解析では 2 次元の解析を行っているという点が挙げられる．

実際の現象では，放電による空気の解離反応等が発生して

おり，これらの化学反応を考慮した解析により解析・検討

を行うべきである．しかし，本研究では熱入力が現象の 

主な要因であるかどうかを検討することを目的として， 

プラズマによる気流への影響が熱入力のみであるとした 

簡単なモデルの下で数値解析を行っている．この方針に 

従い，今後，本解析モデルを２次元から３次元に拡張し，

より実際の現象に即した放電による熱入力が表現できる 

ようにする予定である． 
 
 

 
図１７ 圧力と投入電力の時間履歴 

 
 
４．空力制御装置としてのプラズマ放電 
本実験では，放電領域の上流側において顕著な圧力の 

上昇がみられた．もしもプラズマ放電による空力制御装置

が極超音速機の重心から十分に離れた位置に設置されて 

いれば，空力制御に十分なモーメントを作ることができる

ので，従来の空力制御装置と併せて補助的なデバイス  

として用いることができるであろう． 
デバイスを駆動させるための電源としては，エンジン 

出力の一部を発電機に回すことでまかなうことができると

考えられる． 
また，この空力制御装置が効率のよいものであるため 

には，図７で示した放電モードの(2)をなるべく長い間継続

することが必要となる．放電モードの(2)が，絶縁破壊時の

短時間のモード(1)に続いて起こるモードであったことを 

考慮すると，パルス的に放電を繰り返すことで，モード(1)
とモード(2)を繰り返し，時間的に平均すれば効率的な放電

モード(2)を長く行うことができ，デバイス全体としての 

効率をあげられると考えられる． 
 
５．結論 
本研究は，プラズマ放電を用いた極超音速機用の新しい

空力制御装置開発のための基礎研究として，直流プラズマ

放電が極超音速気流に対して与える影響を調べた． 
極超音速気流中での放電実験により，次のことが判明 

した． 
(1) 極超音速気流中での放電により，放電部周囲での圧力

分布が変化する．これは極超音速機の空力制御装置に

応用可能である． 
(2) 極超音速気流中で直流プラズマ放電を安定に行うため

には，流れの方向に対して陰極を上流側に設置する 

ことが望ましい． 
(3) 放電領域の上流側において，表面圧力の上昇が顕著 

である． 
(4) 投入電力と圧力変化の間には相関関係があり，この 

相関関係には 2 つのモードが存在する． 
さらに，プラズマの影響をジュール加熱によるもので 

あると仮定した数値解析により，次のことが判明した． 
(5) プラズマ放電による圧力変化は，プラズマ放電による

ジュール加熱の効果であるとして，定性的に説明可能

である． 
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旋回流における乱流拡散抑制機構のレイノルズ平均モデリング 
 

吉澤 徴（JAXA、客員）、阿部浩幸、藤原仁志、溝渕泰寛、松尾裕一（JAXA） 
 

Reynolds-Averaged Modeling of Turbulent-Diffusion Suppression Mechanism 

in a Swirling Flow 
by 

Akira Yoshizawa, Hiroyuki Abe, Hitoshi Fujiwara, Yasuhiro Mizobuchi, Yuichi Matsuo  (JAXA) 
 
 

ABSTRACT 
A Reynolds-averaged modeling is made of the turbulent-diffusion suppression mechanism in a swirling pipe flow. The 
combined effect of mean vorticity and streamwise structure variation is incorporated into the characteristic time scale, on the 
basis of which the turbulent-viscosity model for the Reynolds stress is constructed. The model is incorporated into the 
two-equation modeling. Thought the computational test, it is shown that some primary characteristics of a swirling pipe flow 
may be reproduced within the framework of the isotropic turbulent-viscosity representation. This finding indicates that the 
newly-introduced effect is a promising candidate for the mechanism of the radial turbulent-transport suppression of axial and 
circumferential momenta. 
 
１．はじめに 
 直円管内旋回流では、周方向平均速度が中心軸付近の

強制渦的回転と中間領域での自由渦的回転からなり、軸

方向平均速度の最大速度位置は中心軸からずれ、旋回強

度の増加とともに逆流が発生する（文献１と文献２）。

その結果、平均速度勾配は非旋回流に比べて大きく増加

する。乱流拡散の概念では、平均速度勾配の増加は拡散

を強め、空間的に突出した構造を消失させる。しかし、

直円管内旋回流では上述の軸流の特性が下流方向に持

続する。この事実は旋回の存在下では乱流拡散が著しく

抑制されることを物語っている。 
 直円管内旋回流の特性をレイノルズ平均モデリング、

とくに代数型モデリングで解析することは困難である

と考えられている。例えば、標準 K − ε モデルを用いる

と軸流の特性は急速に消失する。このようなモデルを用

いるのであれば、乱流粘性率に現れるモデル定数を通常

の大きさの数パーセントにする必要があることが小林

と依田（文献３）によって指摘されている。このことは、

通常の乱流粘性表現を平均歪みテンソルや平均渦度テ

ンソルに関する非線形項で補う代数型モデリングでは

直円管内旋回流の解析はむずかしいことを意味し、モデ

リング研究の現状と符合している。 
 本研究では、等方的な乱流粘性表現においても乱流の

特性時間に旋回乱流の特性を組み込むことによって平

均流の主たる挙動が再現できることを示す。この研究の

本質は、乱流中に含まれる種々の特性時間の系統的な統

合法（文献４）にもとづいて乱流粘性率のモデリングを

行うことにある。 
 
２．基礎方程式 
 アンサンブル（レイノルズ）平均を用いて、速度 u 、

単位質量あたりの圧力 p 、渦度 ω を 
  u, p,ω( ) = U, P,Ω( ) + u' , p' ,ω'( )  

と分解する。密度一定の流体では、平均速度方程式は 
DUi
Dt

≡
∂
∂t

+ U⋅ ∇⎛ 
⎝ 

⎞ 
⎠ 
Ui = −

∂P
∂xi

+
∂

∂x j
−Rij( )+ ν∇2Ui  

  Rij = ui ' uj '  

となる。レイノルズ応力 Rij と乱流エネルギー K は 

  
 
K = u' 2 / 2 = Rll / 2  

の関係にあり、トレイスレス部分を 

   
Bij = Rij[ ]trl = Rij −

1
3
Rllδ ij = Rij −

2
3
Kδij

 
と書く。  
 レイノルズ応力のもっとも簡潔なモデルである乱流

粘性表現は平均速度歪みテンソル 

  Sij =
∂U j

∂xi
+

∂Ui
∂x j

 

を用いて 
  Bij = −νT Sij  

となる。乱流粘性率 ν T を１時刻かつ１点物理量で表わ

す限り、特性時間 τ を用いた 
  νT ∝ Kτ  
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がもっとも一般的な数学的表現であることが統計理論

より示される（例えば、文献５）。 
 
３．旋回流を特徴づける時間スケールと特性時間の統合 
 乱流を特徴づける周知の時間スケールとして 

  τE = K / ε, τS =1 / Sij
2 , τ Ω =1/ Ω ij

2 = 1/ 2Ω 2
   

が挙げられる。ここで Ωij は平均渦度テンソル 

  Ω ij =
∂U j
∂xi

−
∂Ui
∂x j

 

である。特性時間 τ として τE を用いると、標準

K − ε モデルにおける乱流粘性率が得られる。 
 直円管内旋回流の特徴は旋回に加えて、平均流の構造

が下流に向けて変化することである。平均渦度時間スケ

ール τ Ω によって回転効果を表わすことができるが、こ

れに加えて下流への変化を同時に表わす時間スケール

を構成する必要がある。旋回流の渦構造を特徴づける量

は平均渦度 Ω であるので、下流方向への平均流の構造

変化を表わす時間スケールとして 

  τL = 1/ DΩ /Dt( )2( )1/ 4
 

を導入する。これと τ Ω とを合成し、旋回流を特徴づけ

る時間スケールとして 

  τ ΩL = τ Ω τL / τE( )2
 

を導入する。τL /τE の組み合わせは 、τL >> τE の場

合は合成された時間スケール τ ΩL が単独の τ Ω に比

べて重要でなくなることを意味している。また、τ ΩL に

おける冪指数２は、結果として生じる表式が解析的にな

るという統計理論からの要請（文献４）を満たすためで

ある。 
 上述の時間スケールを 

  
1

τ 2 =
1

τE
2 + CS

1
τS

2 +
CΩL

2
1

τ ΩL
2  

により統合する。CS などはモデル定数である。この

時間統合において冪指数２を採用したこと、また τ Ω 単

独の寄与を無視したのは、統計理論からの示唆による。

この結果、特性時間スケール τ は 
  τ = K / ε( )/ Λ  
となる。時間補正因子 Λ は 

Λ = 1 +CS K /ε( )Sij( )2 + CΩL K /ε( )Ω( )2
K / ε( )2 DΩ / Dt( )2  

で定義される。 
 統合された時間スケール τ を用いると、乱流粘性率

ν T は Cν をモデル定数として 

  νT = Cν K2 / ε( )/ Λ  

を得る。 
 乱流量は 

  
DK
Dt

= −Rij
∂U j
∂xi

−ε +
∂

∂x i
ν +

νT
σ K

⎛ 
⎝ 
⎜ 

⎞ 
⎠ 
⎟ 

∂K
∂x i

⎛ 

⎝ 
⎜ 

⎞ 

⎠ 
⎟  

Dε
Dt

= Cε1
ε
K

−Rij
∂Uj
∂xi

⎛ 
⎝ 
⎜ 

⎞ 
⎠ 
⎟ −Cε 2

ε 2

K
+

∂
∂x i

ν +
ν T
σ ε

⎛ 
⎝ 
⎜ 

⎞ 
⎠ 
⎟ 

∂ε
∂xi

⎛ 

⎝ 
⎜ 

⎞ 

⎠ 
⎟  

より決定される。 
 本研究では、モデル定数として 
  Cν = 0.12, CS = 0.015, CΩL = 0.30  
  σ K =1.4, Cε1 = 1.5, Cε 2 = 1.9, σ K =1.4  

を採用する。本モデルは 
  νT → ν TE = CνE K

2 /ν, CνE = 0.09  
の置き換えによって、標準 K − ε モデルに帰着される。 
 
４．境界条件と計算法 
 本モデルが旋回流における乱流拡散抑制機構を表現

し得るか否かを検証するために、村上ら（文献１）の

観測データを参照して、入口（ x = 0 ）の平均速度分布

を与える（観測では入口から半径５４倍の位置に対応

する）。ただし、数値計算の簡単さのため管壁付近で

の分布は観測値よりなだらかなものを採用し、レイノ

ルズ数は 2 ×104
とした（観測では 10 5

）。これに対応

するスワール数は 

  S = 2 UθUx0
1

∫ r2 dr / R3Um
2( )= 0.85  

（ R は円管半径、Um は断面平均速度である）。村上

らの観測（文献１）では乱流量の計測値が与えられて

いない。このため入口で用いられた平均速度分布と同

じ速度分布があると仮定した円管流の乱流量を標準

K − ε モデルから求め、これを K と ε の入口条件とし

た。この設定による人為的影響は入口直後ではとくに大

きいと予想される。 
 乱流量を含めた旋回流の観測では、鬼頭（文献２）の

興味深い研究がある。この研究は強い旋回効果による軸

方向流の反転に主たる関心があるため、村上ら（文献１）

に比べて平均流速分布にややばらつきがある。旋回流

のレイノルズ平均モデリング研究の第１段階である本

研究では、乱流量の計測はないが、軸流の反転がなく、

ばらつきの少ない平均流をもつ村上ら（文献１）を比

較データとして参照する。 
 計算領域の出口（ x = 18R）では自由流出条件を採用

し、中心軸（ r = 0 ）と管壁（r = R）ではそれぞれ軸対

称性と滑りなし条件を課す。後者の適用に際しては、安

倍らの補正（文献６） 

 Cν → Cν 1 −exp −
s *
14

⎛ 
⎝ 

⎞ 
⎠ 

⎛ 
⎝ 
⎜ ⎞ 

⎠ 
⎟ 

2

1 +
5

Rt
3/ 4 exp −

Rt
200

⎛ 
⎝ 

⎞ 
⎠ 

2⎛ 

⎝ 
⎜ 

⎞ 

⎠ 
⎟ 

⎛ 

⎝ 
⎜ 

⎞ 

⎠ 
⎟  
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 Cε 2 → Cε 2 1 −exp −
s*
3.1
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⎝ 
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⎠ 
⎟ 
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⎝ 
⎜ 

⎞ 

⎠ 
⎟  

を採用する。ここで 

  s* =
uεs
ν

, Rt =
K 2 /ε

ν
, uε = νε( )1 / 4  

（s は壁面からの距離である）。計算結果は x =14R に

おいて村上ら（文献１）の観測データと比較する。 
 

 
 

  計算手法は上表のようにまとめられる。とくに、

乱流粘性率に現れる DΩ /Dt 効果は数値的不安定性を

引き起こしやすいため、乱流方程式中の移流項に対して

は１次の風上差分を採用する。 
 x および r 方向の格子数は Nx = 288 と Nr = 224
である。Nx =144 と Nr = 224 の場合の計算も行ったが、

その差は小さいことが確認されている。 
 
5.  検証結果 
 はじめに、標準 K − ε モデルを適用すると旋回流の特

性が急激に失われることを確認する。図１と図２は、同

モデルによる周方向速度（Uθ ）と軸方向速度（Ux）を

それぞれ与えている。 
 図中の ○ と △ 印は村上ら（文献１）の観測結果で

あり、実線は前者をもとに採用された入口での平均流速

分布である。通常の等方的乱流粘性モデルは円管内旋回

流では機能しないという周知の結果が再現されている。 
 

 

Fig. 1. Circumferential velocity by the standard K −ε  
model. 

 

Fig. 2. Axial velocity by the standard K −ε  model. 
 
 乱流粘性モデルを用いて円管内旋回流の主たる特性

を再現するためには、レイノルズ応力のシェア成分中で

Uθ と Ux に直結するモデル定数を通常の大きさの数

パーセントにする必要があることが小林と依田（文献

３）に指摘されている。§１で言及したように、この結

果より等方的な乱流粘性モデルでは円管内旋回流は扱

えないと考えられている。 
  

 

Fig. 3. Circumferential velocity by the standard K −ε  
model with CνE  replaced with 0.005CνE . 

 

 
Fig. 4. Axial velocity by the standard K −ε  model with the 

model with CνE  replaced with 0.005CνE . 

 
 これに対して、乱流粘性率中のモデル定数を一律に減

ずることによっても標準 K − ε モデルの結果をかなり

改善できることを示そう。例えば、標準 K − ε モデルの
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乱流粘性率中の定数 CνE に対して 
  CνE → 0.005CνE  

の置き換えを行う。その結果は図３と図４に与えられ、

図１と図２の状況がかなり改善されていることが分か

る。 
 

 

Fig. 5. Curcumferential velocity by the present model. 
 
 

 

Fig. 6. Axial velocity by the present model. 
 
 上の知見より、等方的乱流粘性表現を用いても係数が

適切に表現できれば旋回流の主たる構造が再現できる

と予想される。§４で提案された旋回流の特性を組み込

んだ本モデルの結果は、図５と図６に与えられる。 
図５に見るように、r = 0.7R 付近で観測結果からの多 
少のずれはあるが、直円管内旋回流の主たる構造の一 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

つである、軸付近の強制渦的回転と中間領域の自由渦的

回転の合成分布が明確に維持されている。軸方向速度も

同様に維持されており、下流への移行過程の傾向も観測

結果と整合している。 
 以上の結果から、本研究で導入された旋回効果を有す

る時間スケールは旋回流における乱流輸送抑制を記述

するに適した量と言える。 
 
6.  結論 
 本論文では、直円管内旋回流のレイノルズ平均モデリ

ングを研究した。同流れの主たる構造は従来の代数型モ

デリングでは再現できないとされてきたが、特性時間の

適切な選択を行うことによって等方的乱流粘性近似と

いうもっとも簡潔な枠組みにおいて再現可能であるこ

とが示された。本研究の詳細は、更なる検証例を加えて

公表する予定である。 
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SLAU スキームの低 Re 数流れ場における検証 
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Validation of SLAU Scheme in Low Reynolds Number Flows 
 

by 
Yasutada Tanabe, Shigeru Saito(JAXA), Hideaki Sugawara(Ryoyu Systems Co.,Ltd.) 

 
Abstract 

A CFD code “rFlow” based on the overlapping grids method was developed.  An all speed numerical scheme SLAU 
combined with a fourth order MUSCL-type reconstruction is used to achieve high spatial resolutions.  Dual-time 
stepping method is used for efficient implicit unsteady flow calculations.  This paper reports on the two-dimensional 
results of the validations in the low speed and low Reynolds number flowfields. The obtained flowfield around a cylinder 
shows good agreement with experimental results where the size of the wake flow bubble and Karman vortex shedding are 
compared.  Also, the calculated lift coefficients of a wing section are agreeable with the experimental data even at high 
incident angles. 
 
1. は�めに 

 ヘリコプタのロータのような回転体は、一般的には付

け根から先端に向かうにつれて回転半径が増加するに

従い、対気速度が増加していく。付け根部分での対気速

度は非常に遅く、在来の CFD 計算において、渦の過大

評価や計算の発散などの原因となっていた。回転体にお

ける CFD 解析では、低速でも安定して計算ができるス

キームが必要である。 

 そこで既存の差分法に基づく 2 次元 CFD コードに、

全速度型SLAUスキーム[1]を適用した移動重合格子法に

基づく CFD 解析コード rFlow2D(Rotor Flow Solver 2D)

を開発した。このコードはロータ断面に着目し、速度変

化やロータの平行移動、回転移動、渦をおいた渦干渉の

解析ができる特徴を持っている。本報告では、2 次元で

の低速流れ場および低レイノルズ数における円柱、

NACA0012 翼型、E193 翼型の検証計算を行った結果に

ついて報告する。 

 

2. 計算�法 

2.1 数値計算法 

 解析コードで使用される支配方程式は、2 次元

Navier-Stokes 方程式を用いており次式のように表され

る。 
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ここで、Q は解ベクトル、E、F はそれぞれ x、y 方向へ

の非粘性流束ベクトル、Ev、Fｖはそれぞれ x、ｙ方向へ

の粘性流束ベクトル、Re はレイノルズ数である。 

空間分解精度を上げるため、空間 4 次精度の FCMT

法を用いて値の再構築を行った。数値流束には SLAU ス

キームを、時間積分には LUSGS 法を用いて求めている。

乱流モデルは使用していない。 

2.2 SLAU スキーム 

 本解析コードに導入した SLAU スキームは AUSM 族

スキームとして、JAXA の嶋氏によって提案された全速

度型スキームである。AUSM 族スキームを用いた非粘性

流束は次のように書ける。 

NΦΦF p
mmmm RL ~

22
~

+
−

+
+

=
&&&&

  (3) 
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ρ/)( peh +=     (5) 

wzvyuxV nnnn ++=     (6) 

zzyyxxv nnnn &&& ++=     (7) 

pm ~、& はセル境界で定義された質量流量および圧力で

ある。また、上付添え字 L、＋はセル境界の左、R、－

はセル境界の右の意味である。 

圧力項の修正として、低マッハ数では移流速度、高亜

音速以上では音速となるよう、亜音速でマッハ数のオー

ダーを持つ係数を乗じて圧力を以下のように求めてい

る。 
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ここで、 c は左右の音速の算術平均で求められる。 

)(
2
1 RL ccc +=           (13) 

 質量流束は以下のように求められている。 
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3. 解析�� 

3.1 解析格子 

円柱の格子は物体周辺格子、内側背景直交格子、外側

背景直交格子の 3 種類の格子を作成した。     

 NACA0012、E193 翼型の各格子は物体周辺格子、外

側背景直交格子の 2 種類を作成した。 

それぞれの物体周辺格子トポロジーは O 型格子であ

る。 

表 1 に各解析事例における格子点数を、図 1,2,3,4 に

格子の様子を示す。 

 

表 1 解析に用いた格子点数 

解析事例 物体周辺 
内側背景 

直交格子 

外側背景 

直交格子 

円柱 10251 点 448766 点 72541 点 

NACA0012 46631 点 - 10251 点 

E193 46631 点 - 10251 点 

 

   
図 1 円柱周りの格子図     

 

外側直交格子

内側直交格子

円柱周り格子

 
図 2 背景直交格子図 
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図 3  NACA0012 翼型周りの格子図 

  

 
図 4  E193 翼型周りの格子図 

 

3.2 解析条件 

3.2.1 円柱 

 円柱の直径を 1 とし、非粘性計算および粘性計算を実

施した。 

 非粘性計算の条件は、一様流マッハ数 M=0.01、0.05、

0.1、0.2、0.3、0.4 と変化させ、全 6 ケース実施した。 

粘性計算の条件は、一様流マッハ数 M=0.1、Re=10、

20、30、40、50、100、150、200 の全 8 ケース実施した。 

3.2.2 NACA0012 翼型 

 翼弦長 c=1とし、粘性を考慮、一様流マッハ数M=0.1、

迎角α=0[deg]、Re=4×104、6×104、8×104、1.5×105

の全 4 ケース実施した。 

3.2.3 E193 翼型 

 翼弦長 c=1とし、粘性を考慮、一様流マッハ数M=0.3、

Re=6×104、迎角α=-6～15[deg]（⊿α=1[deg]）全 22 ケ

ース実施した。 

 

4. 解析結果 

4.1 円柱－非粘性計算結果 

 非粘性かつ非圧縮性の流れ場に置かれた物体に作用

する流体抵抗は 0 となることが知られている。そこで、

一様流マッハ数が小さい流れ場における抵抗係数の検

証を行った。図 5 に非粘性流における円柱の抵抗係数の

計算結果を示す。一様流マッハ数が小さいところでも抵

抗係数は 0 近くになっており、精度よく計算結果が得ら

れていることがわかる。 

Drag Coefficient vs Mach Number
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図 5 非粘性流における円柱の抵抗係数 

 

4.2 円柱－粘性計算結果 

 粘性流体中では粘性の影響により円柱後方で剥離が

生じ、渦が発生する。図 6 に Re=30 および Re=40 の流

線の様子を示す。円柱後方に双子渦が形成されているこ

とが見て取れる。この渦の大きさは過去に実験的に計

測されている[2] [3]。図 7 に実験との比較した結果を示す。

直線および破線は実験結果で、点が CFD 結果である。

いずれの結果も実験結果よりも低い結果を示している

が、Re 数が高くなるにつれて渦の大きさが大きくなる

傾向はよく捉えられている。 

 

(a) Re=30 における流線図 

 

(b) Re=40 における流線図 

図 6 Re=30、40 における円柱後方の双子渦の様子 
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図 7 円柱後方に発生する渦の大きさの比較 

 

 

Re 数が高くなるにつれ、円柱後方にとどまっていた

渦は放出されカルマン渦列となる。図 8 に Re=200 にお

ける等 Mach 線図を示す。渦が放出され、カルマン渦列

が生じているのが見て取れる。また、渦の放出周期につ

いて多くの実験が行われており、Williamson[4]は実験と

数値計算の比較のためストローハル数と Re 数の関係式

を提案している。その関係式は次式で表される。 

Re106.11816.0
Re
3265.3 4−×++−=St      (18) 

図9に各Re数におけるストローハル数の結果を示す。

直線は(18)式から求めたもの、点が CFD 結果である。

Re 数が高くなるにつれてストローハル数も大きくなる

傾向がよく捉えられており、曲線に近いところにあ

る。この結果から、流れ場の周期性はよく再現できてい

ると言える。 

 

図 8 Re=200 における等 Mach 線図 
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図 9 ストローハル数の比較 

 

4.3 NACA0012 翼型 

図 10 に各 Re 数における実験値と CFD 結果の CL、CD

値の比較を示す。この実験結果は Althaus の結果[5]と大

竹ら[6]の結果である。対称翼では迎角α=0[deg]において、

最小抗力係数をとる。結果の比較では、この最小抗力係

数の比較を行った。 

実験結果と CFD 結果を比較すると、Re 数が高いとこ

ろでは実験とよく一致しているのが見てとれる。また、

Re 数が低くなるにつれ抗力係数が増加していく傾向を

よく捉えており、おおよその一致が見られた。 

図 11 に Re=4×104における等 Cp 分布図を示す。翼上

面側と下面側での圧力の分布がほぼ対称になっている

のが見て取れる。また前縁でよどみ点をよく捉えている。 

 

 E193 翼型 

 図12にRe=6×104における実験値とCFD結果のCL、

CD値の比較を示す。この実験結果は IAG Stuttgart で行

われたものである[５]。実験と CFD の両方の結果で迎角

α＝0 のところで揚力が発生している。実験と CFD の

結果を詳しく比較してみると、迎角が小さいところでは

傾向がよく一致している。しかし、迎角が大きくなるに

つれ実験値と CFD 結果に差が生じてきている。これは

迎角が大きくなるにつれて翼面上で剥離が生じ、CL 値

の変動が大きいためと考えられる。図 12 の CL値におけ

る変動幅を示しているが、実験値付近で変動しているの

が見てとれる。したがって、傾向はよく捉えられている
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と考えられる。CD 値に関してはあまりいい一致は得ら

れなかった。しかし、誘導抗力の影響を考えると、CFD

結果は合理的な結果が得られたのではないかと考えら

れる。 

 図 13 に迎角α＝0[deg]における等 Cp 線図を示す。

対称翼の時とは違い、翼の上面と下面に圧力差が生じて

いるのが見てとれる。 

 

5. まと� 

 ＳＬＡＵスキームを導入し、低速および低レイノルズ

数流れ場の解析を行った。 
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図 10 各 Re 数における CD値の比較 

 

 

 

図 11 Re=4×104 における等 Cp 線図 

 

 

 

 

低速流れ場において、計算が安定してできることがわ

かった。 

 低レイノルズ数域の流れ場において実験値とよく一

致し、精度よく計算できることがわかった。 

 今後の課題として、格子の依存性なども詳しく調べて

行く必要がある。 
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意を表する。 
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図 12 空力特性の比較 

 

 

 

図 1� α=0[deg]における Cp 分布 
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スクラムジェットエンジンにおける衝撃波の空力的効果を利用した 

内部形状の検討 
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An Investigation on Engine Configuration utilizing Aerodynamic Effect of 
 Shock Waves in a Scramjet Engine 

by 

SATO Shigeru, Japan Aerospace Exploration Agency, Kimigaya,Kakuda-shi,Miyagi 981-1525, Japan 

MUNAKATA Toshihiko, Hitachi East Japan Solutions, Honcho, Aoba-ku, Sendai-shi, 980-0014, Japan and 

ISHIKAWA Miyuki, Space Service, Kimigaya, Kakuda-shi, Miyagi 981-1525, Japan 

 

ABSTRACT 

Japan Aerospace Exploration Agency has been investigating scramjet engines in Kakuda Space Center using RamJet Engine Test 

Facility (RJTF) et al since National Aerospace Laboratory days.  The engine performance tested at the flight condition of Mach 

6 in RJTF showed very important characteristics depending on internal geometry.  Recently Sato and others found in the result 

of CFD research that there was a hot area caused by 3-dimensional interaction of the shock wave from cowl leading edge and the 

shock wave from strut leading edge and that the area covered fuel injection area.  This hot area named “hot triangle” can bring 

the good transition from weak combustion to intensive combustion in the engine.  It is very important to consider the hot 

triangle when engine geometry is designed.  The hot triangle was realized in the engine configuration equipped with a 

5/5-height strut, that is, ”the original-height strut”.  Once the hot triangle is kept, some part of the strut which does not 

contribute the hot triangle can be cut off.  In this report the authors propose inverted struts which have shorter height than the 

original one but attached on the cowl.  The authors used CFD method to find hot triangles which may appear in an inverted 

1/5-height and an inverted 2/5-height strut.  It is found that the inverted 2/5-height strut gives the same effect as the original 

one.  According to this result, the shorter strut can give smaller drag and increase the net thrust of the engine. 

 

１．緒言 

宇宙航空研究開発機構角田宇宙センターでは航空宇宙技術研究

所以来ラムジェットエンジン試験設備（RJTF）等を用いて飛行条

件マッハ４、６、８等のスクラムジェットエンジン試験を行って

来た(1)～(10)。このRJTF を用いて行ったスクラムジェットエンジン

試験の中でマッハ６条件下ではエンジンの内部形状、即ち分離部

長さ、ストラット前縁位置、ストラットの高さ等の違いによりエ

ンジン性能が大きく変化することが判明している(１)。 

このマッハ６条件では燃料流量を増す過程において、燃焼が不

活発で発生推力も小さい『弱燃焼』から、燃焼が活発で発生推力

が大きい『強燃焼』に移行し、やがて発生推力が０になる状態の

『不始動』に至るという特性が現れ、他のマッハ数条件よりも顕

著なものであった。 

特にストラットの前縁位置を初期設計位置よりも若干後退（エ

ンジン全長２ｍの中で 100mm）させた位置に設置した形態のエン

ジン試験では、ストラット高さが本来の 1/5 高さ形態は、燃料流

量を増やして行くと、不始動直前の大流量で漸く強燃焼に移行し、

そして不始動状態から逆に燃料流量を下げて行くと、小流量まで

強燃焼を持続するという履歴現象を示し、それに対してストラッ

ト高さを本来の 5/5 高さの形態では、燃料が小流量でも強燃焼に
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移行し尚かつ発生推力の伸びも高いと言う良好な性能を見せ、ス

トラット高さの違いだけで強燃焼移行性に顕著な差の生ずること

が分かった。因みに、燃料噴射は何れも側板段差下流位置 12孔か

らの垂直噴射である。 

尚、本報告ではエンジンに投入した燃料流量に対して発生した

推力を『発生推力』と記し、その発生推力からエンジン自身の抵

抗を差し引いたものを『正味推力』と記す。 

この特性の違いについてはエンジン内に幾重にも発生する衝撃

波等が影響しており、この流れ場を空力的に検討し解明し、強燃

焼への移行を促す要因を把握することにより、エンジンにとって

より適切な形状を導き出せる可能性が有り、更にはエンジン設計

の判断材料となる概念を導き出せる可能性がある。 

スクラムジェットエンジン燃焼器にあっては斜め衝撃波を燃料

噴流の一定下流に入射することにより燃料の滞在時間が長くなり

保炎に資すると言う、中村らの報告(11)が有効な視点を提供してい

る。 

宇宙機構角田で実施したスクラムジェットエンジン試験結果を

基とし、エンジン性能向上の視点に立ち、ストラット等の相対的

内部形状に起因する衝撃波相互作用による空力的効果に関して

CFD と対比し検討を進めて来た。過去にも諸国によるストラット

の空力的効果の研究をも踏まえ CFD による部分的検討を行った

(12)。今回の検討の過程では既にカウル前縁及びストラット前縁に

由来する各衝撃波の重なりがエンジン性能の差に影響を及ぼして

いる詳細『高温三角域』が判明している(13)。そして、その判明内

容に基づきエンジン内部形状への改善策を検討して来ている（14）。 

本報告では、上述の高温三角域を基にし、エンジンの内部抵抗

削減と推進力増進を両立させ得る形状の可能性について述べる。 

 

２．計算方法 

２－１ 計算対象 

計算対象のスクラムジェットエンジンを図１に示す。当エンジ

ンは、インレット、分離部、燃焼器、燃焼器拡大部、ノズルより

成り、正面断面が幅 200mm、高さ 250mm で全長が 2100mm、全

体に 45 度の後退角を有するものである。分離部の出口には後ろ向

きの段差があり、その段差の下流 32mm の所が燃料噴射孔 12本の

並ぶ位置に当たる。飛行条件はマッハ６相当（エンジン入口マッ

ハ数 5.3）、総温 1500K、機体下面境界層込み等とした。この図１

ではストラットが 5/5 高さのものを示す。これは宇宙機構角田で

実施したエンジン試験（試験番号M6S43 等）に対応するものであ

り、この試験では燃料を小流量側からの増加で良好な強燃焼移行

が生じ比較的低い当量比で発生推力 1620N を得たもの(1)である。 

 

 
Fig.1 Scramjet engine configuration－experiment and CFD. 

 

これに対して図２は、既成の上記 5/5 高さストラット形態とそ

れに対比させた提案形状の２形態である。この形状は、上記M6S43

試験結果を基に CFD との対比検討から判明した高温三角域の応

用を図るものである。高温三角域は燃料噴射孔列のカウル寄りに

発生するものであり、強燃焼移行の要因となるものである。また、

CFDの結果からこの高温三角域の形成にはストラットの全高が寄

与しているわけではなく、カウル寄りの一定の高さ部分が寄与し

ていることも分かっている。そこで、高温三角域形成に寄与しな

いストラット部分を省略した形状が図２(b)及び(c)の２形態であ

る。ストラット高さ以外は総て共通である。本報告ではカウル側

の 1/5 高さを残したものを『逆さ 1/5 高さストラット形態』、同じ

く2/5高さを残したものを『逆さ2/5高さストラット形態』と記す。 

 

 
Fig.２ Strut configurations; the original and the proposed – (a) the tested 

strut in RJTF,  (b) an inversed 1/5-hight strut and (c) an inversed 

2/5-hight strut. 
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２－２ 計算方法 

計算格子は構造格子で、最小格子幅はストラット前縁位置の 0.1

ｍｍである。計算ではエンジン左右中央断面を対称面とする左舷

半裁を対象とし、格子数は最大 408×113×95 (約 438 万)、対流項

評価の数値流束は AUSM-DV-EF 法、制限関数は最高三次精度、

時間積分は陰的解法、乱流モデルはBaldwin - Lomax である。尚、

燃料流量は０、等温壁（275K：主流温度）仮定とした。図３に計

算領域及び格子を示す。 

 

 
 

Fig.３ Engine model and computational grids. 

 

 尚、数値計算の実行に当たっては宇宙航空研究開発機構角田宇

宙センターのスーパーコンピュータ『数値宇宙エンジン』、及び同

機構の統合スーパーコンピュータ『JSS』を用いた。 

 

３．計算結果及び検討 

 M6S43 試験の結果と対比し検討を行う。エンジンの強燃焼移行

性について同等の効果、即ちカウル寄りの箇所に高温三角域を作

る効果が得られると確認できるのなら、ストラットの天板側の部

分は省略可能となる。以前のエンジン試験では、抵抗の増加を回

避することからカウル側を省略し天板側に 1/5 高さのストラット

を装着したが(1)、本提案は形としてはその逆となる。 

図４に段差下流の再循環域に於ける最高温度の計算結果を示す。

逆さ 2/5 高さ形態では、高温三角域は 5/5 高さストラット形態

（M6S43）程ではないにせよカウル寄りの燃料噴射孔周辺に形成

されており、最高温度は 1500K に達している。図中○付きの線で

示す。一方の逆さ 1/5 高さ形態ではカウル寄りの温度分布がやや

低い。図中□付きの線で示す。この二者では逆さ 2/5 高さ形態の

方に強燃焼移行性の高さが窺える。因みに、RJTF 試験にて強燃焼

への移行性が低かった 1/5 高さストラット形態(1)の当該箇所の温

度分布は同様CFD の結果では 1200K を下回るものであった(13)。 

 

 

Fig.４ Comparison of the temperatures on the combustor wall along the 

reattachment line. 

 

 尚、再循環域の捉え方については次の通りである。当エンジン

は全体に後退角を有し段差部分も後退角を有している。この様な

後退角の有る流れ場では、二次元流れ場の再付着点の概念では補

足できないので、段差に垂直な速度成分が 0 となる点を再付着点

と捉える。同様の捉え方は小寺らの報告(9)にも示されている。次

の図５に概念を示す。 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Fig.５ Concept of recirculation region and reattachment point in the 

case of swept-back step. 
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Fig.６ Hot triangle in case of (a) 5/5H strut (M6S43). 

 

 
Fig.７ Hot triangle in case of (b) inverted 1/5H strut. 

 

 
Fig.８ Hot triangle in case of (c) inverted 2/5H strut. 

 

図６に 5/5 高さストラット形態に於ける高温三角域を示す。図

は、エンジン段差付近を中心として後上方から見ている鳥瞰図で

ある。左がインレット側、右がノズル側であり、流れは左から右

に向かう。カウルの前縁から出ている衝撃波とカウルとに挟まれ

た三角形の領域に温度の高い領域が見て取れる。これが高温三角

域である。特に、後ろ向き段差の下流で燃料噴射孔 12 本が並ぶ位

置に 1300K に達する高温領域が現れている。この高温域が効いて

この形態はエンジン試験で高い強燃焼移行性を示したものと考え

ている。また、この形態はエンジン試験で発生推力の良好な伸び

をも示している。これに対して、この高温三角域を発生させるの

に寄与するストラット部分のみ残しそれ以外の部分を省略した逆

さ1/5高さストラット形態及び逆さ2/5高さストラット形態の当該

部分の鳥瞰図を図７及び図８に示す。（側面図は図２参照。） 

M6S43 に比し逆さ 1/5 高さストラット形態、及び逆さ 2/5 高さ

ストラット形態に於ける高温域はやや狭いが、1200K を超す領域

が見て取れる。強燃焼移行の可能性は有ると見る。逆さ 1/5 高さ

ストラット形態と逆さ2/5高さ形態との比較では逆さ2/5高さスト

ラット形態の方が高温領域が広い。併せて先の図４の温度分布を

見れば、逆さ 2/5高さストラット形態の方が 5/5高さ形態のものと

高温域の温度が同等であることが確認でき、これにより強燃焼移

行が確保される。供試体の形状として採用するなら、この逆さ 2/5

高さ形態が有利であると考える。 

また、図９及び図 10 には燃料投入前（非燃焼状態）の流れ場と

して側板上及び天板上の各圧力分布を各々示す。提案の２形態は

5/5 高さストラット形態に比し全体的に圧力分布が低い。これはス

トラットの天板寄り部分を省略したことに拠る。燃料噴射位置よ

り上流（横軸約 850mmより左）の圧力分布に限って見ても、圧力

水準は低く、不始動を起こし難い可能性がある。理由は次の通り

である。 

エンジン側板、カウル、天板の壁圧が一定値に至ると、特に天

板の燃焼器出口壁圧が一定値に達すると、エンジンが不始動に転

ずることがエンジン試験の結果から分かっている(1)。詰まり、一

定の限界圧力が存在する。M6S43 他一連の試験ではこの値は分離

部の長さにもストラットの高さにも関わりなく17/1000（気流総圧

による無次元数）である(1)。この限界圧力に対して非燃焼時（燃

料投入前）の圧力が低いものであれば、限界圧力との差分が大き

くなり、燃焼時の圧力上昇分の受けしろとなって、より高い当量

比まで燃料を投入することが可能となる。図 10 でそれを見れば、

燃焼器出口部に当たる横軸870mm周辺に於ける値が5/5高さスト
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ラットの 7/1000 程度に対して 4/1000 程度となっており、上記限界

圧 17/1000 に対してより大きな余裕を有する。別途実施した境界

層吸引条件の試験の結果でも不始動に至るのは概ねこの近辺の値

である。 

この逆さストラット形態は、上述の壁圧分布の相対的低さから

すると、総圧回復の点からも有利となることが期待できる。 

 

 
Fig.９ Pressure distribution along the engine side wall － at half height 

of engine side wall.  

 

 

Fig.10 Pressure distribution along the engine top wall. 

 

図 11 には総圧損失率を示す。図中●付きの線で示したのが 5/5

高さ形態（M6S43 等）の総圧損失の数値計算結果である。それに

対して逆さ 2/5高さストラット形態のを○付きの線、逆さ 1/5 高さ

ストラット形態のを□付きの線で示す。M6S43 ではストラットの

辺りで損失が大きくなるが、それに比べ逆さ 1/5 高さ形態、逆さ

2/5 高さ形態ではそれほど大きくはならず、以下エンジンノズル出

口へ向かって下がって行く。当然の事ながら、単純には流路断面

積が大きい方が損失は小さい。よって、基本の断面積が同じなら、

総圧損失の最も小さいのは断面閉塞率の小さい逆さ 1/5 高さスト

ラット形態である。しかし、高温三角域に裏付けられる強燃焼移

行性からすると、逆さ2/5高さストラット形態の方が有利である。

高温三角域を発生させ強燃焼移行性を確保することと内部抵抗を

下げることとは両立し得る。これにより正味推力を大きくするこ

とが可能である。 

 

 

Fig.11 Total pressure loss along the engine. 

 

本提案では高温三角域と総圧回復率の視点から評価を行ったも

のであるが、更にはエンジンとして流れ場の具体的検討が必要で

ある。エンジン各要素に起因する抗力を調べると共に、燃料噴射

孔位置からの流線を追跡し噴射孔位置の最適化に向けて課題を抽

出する必要が有る。 

また、他の可能性として 5/5 高さストラット形態の中で低抵抗

を示したもの(14)の後端を絞り更なる抵抗軽減を図った形状である

菱形ストラットなども検討に値する。 

 

４．結言 

飛行マッハ数６の条件下でのエンジン性能試験結果を踏まえ

CFD を援用しエンジン内部の流れ場を精査し判明した、ストラッ

ト－カウル系衝撃波の成す温度場『高温三角域』の有効性に基づ

き、強燃焼移行性が確保され且つ内部抵抗を下げ得るエンジン形

状を提案した。これによりエンジン正味推力を増進し得る可能性

がある。 
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Conceptual Study of Ablative Thermal Protection System 
toward Sample Return Mission by Aero Fly-By on Mars 

 
by 

Toshiyuki Suzuki, Kazuhisa Fujita 
 

ABSTRACT 
Conceptual study of ablative thermal protection system is made preliminary toward sample return mission by aero fly-by on Mars. Thermal 
protection system material considered in this study consists of a light-weight ablator, a felt insulator, and CFRP/aluminum honeycomb 
sandwich panel. A thickness and weight of thermal protection system material required for an atmospheric entry flight on Mars is estimated 
by calculating a thermal response of ablator along the entry trajectory. The thermal protection system that consists of the ablative material 
of 25mm thickness and the felt insulator of 20mm thickness is recommended for the present entry trajectory, resulting in the weight ratio of 
16% for thermal protection system.  
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18 30 25 8 63 1641.0 436.8 408.9 8.102
19 30 30 8 68 1641.1 430.4 391.9 8.104
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3	  
, kg/m2 , kg case 

    sphere  cone  base   
4 4.500 6.750 1.783 13.033 6.595 54.387 23.029 84.011 
9 6.000 4.500 1.783 12.283 6.215 51.257 21.704 79.176 

12 7.500 3.000 1.783 12.283 6.215 51.257 21.704 79.176 
13 7.500 3.750 1.783 13.033 6.595 54.387 23.029 84.011 
14 7.500 4.500 1.783 13.783 6.974 57.516 24.355 88.845 
16 9.000 2.250 1.783 13.033 6.595 54.387 23.029 84.011 
17 9.000 3.000 1.783 13.783 6.974 57.516 24.355 88.845 
18 9.000 3.750 1.783 14.533 7.354 60.646 25.680 93.680 
19 9.000 4.500 1.783 15.283 7.733 63.776 27.005 98.514 
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Design of Aeroshell with a High Ballistic Coefficient for Mars Aero-Flyby 
by 

Hiroki Takayanagi, Toshiyuki Suzuki, Kazuhisa Fujita 

ABSTRACT 
In this study, feasibility assessment of a Martian nonstop sample return system as a part of  JAXA’s future Mars Exploration with Landers 
and Orbiters (MELOS) mission has been conducted. In the mission scenario, the vehicle enters the Martian atmosphere, collects the 
Martian dust and atmospheric gases during the hypersonic atmospheric flight, exits the Martian atmosphere, and is inserted into a parking 
orbit from which a return system departs for the earth. To design aeroshells appropriate for this mission, a parametric study of aeroshells 
having large ballistic coefficient and moderate lift-to-drag ratio is made. Finally, a baseline design of the aeroshell in sphere-cone form is 
selected for the Martian aero-flyby sample return system. 

JAXA 2017
(MELOS) 1)

2)

30 40 km

Fig. 1

Fig.1 Mars aero-flyby sample return sequence.  
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Fig.10 Lift-to-drag coefficient variation with several 
ratio of the upper shot radius to lower one of the 
modified ellipse. 
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Fig.11 Ballistic coefficients with several ratios of the 
upper shot radius to lower one of the modified 
ellipse. 
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Fig.14 Lift-to-drag coefficients with several half apex 
angles; solid lines show experimental results, points  
do CFD ones, and dotted lines do the ones by 
modified Newton theory 
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Numerical Analysis of Rarefied Flowfield in ICP test chamber  
for Material Catalysis Measurement 

 
by 

Toshiyuki Suzuki, Hiroshi Osawa, Hiroki Takayanagi, Masahito Mizuno, Kazuhisa Fujita, Keisuke Sawada 
 

ABSTRACT 
Direct simulation Monte Carlo code is developed to study a catalytic process of atomic oxygen on thermal protection material surface. The 
present method employs the phenomenological electronic excitation model and the heterogeneous catalytic model. Numerical method is 
applied to simulate the flowfield around a test piece put into the rarefied dissociating oxygen test flow. The calculated number density ratio 
of oxygen to argon is compared with the measured emission intensity ratio of oxygen line to argon line. The sensitivity analysis is made by 
varying Eley-Rideal reaction cross section under the several conditions of collisional desorption cross section, sticking coefficient, and total 
number of surface site. It is found from the study that the probability value of Eley-Rideal reaction for the test piece made of a sintered 
silicon carbide is about 0.035, while the value of about 0.1 is deduced for the test piece made of copper.  
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Simulation of Wake Turbulence Using Weather Observation and CFD
Hiroshi Kato, Takashi Misaka, Shigeru Obayashi, Izumi Yamada, Yoshinori Okuno

ABSTRACT
For the wake turbulence simulation, initial and boundary conditions need to be set according to the actual condition. In this paper, the 
Computational Fluid Dynamics (CFD) simulation of wake turbulence was performed by employing weather prediction data as the initial 
and boundary conditions. The weather prediction data was provided by the Down-Scaling Simulation System which was developed as 
mesoscale model by Atmospheric Science Laboratory, Tohoku University, and it showed qualitative agreement with actual weather 
observed at Sendai airport. In this wake turbulence simulation for the case of the horizontal roll convection currents in sea breeze, the 
initial and boundary condition obtained from the Down-Scaling Simulation System was employed. From the present results, the advection 
and decay process of wake turbulence affected by the horizontal roll convection currents in sea breeze was observed. And also the
comparison to the simulation of wake turbulence with the uniform boundary and initial flow condition, which was set based on the weather 
observation value (10 minutes average value of wind velocity, direction of the wind) provided by Japan Meteorological Agency was 
conducted. The comparison confirmed that the more detail behavior of wake turbulence can be obtained with the initial and boundary 
condition provided by the Down-Scaling Simulation System.

１．はじめに

後方乱気流は，飛行中の航空機後方に発生し，後続の航

空機にとって非常に危険である．また，後方乱気流は離発

着時の航空機後方で最も強くなることが知られており，現

在 ICAO によって離発着にはある一定の間隔が定められて

いる．しかし，この離発着制限が空港管制を非効率にして

いる．また，今後 20年の間に航空輸送量は約 2.5倍に増加

することが予想されており 1)，この離発着制限を緩和する

ことが求められる．

効率的な離発着間隔を設定するためには，後方乱気流の

挙動を把握することが重要である．後方乱気流に関する詳

細な情報を得るためには，数値シミュレーションの利用が

有効と考えられる．しかし，初期・境界値が不変かつ一様

な理想状態を仮定する従来のシミュレーション技術をもっ

て，実大気環境の影響を強く受ける後方乱気流の挙動を正

確に再現するのは困難である．

そこで，筆者らはこれまでに，データ同化手法の一種で

ある 4 次元変分法を応用した計測融合シミュレーションに

取り組んできた 2), 3)．データ同化とは，大気のような時間

発展する複雑なシステムの状態を，観測データと数値モデ

ルに基づいて高精度に推定する方法のことであり，気象学

の分野で主に発展してきた．この手法を使えば，数値モデ

ルに必要な高精度の初期値を推定できる．この方法により

後方乱気流の詳細な構造の解析，挙動の予測を精度良く実

施できることが確認されている．

今後，後方乱気流の挙動予測を広範囲に行うためには，

計算領域の拡張を考えていかなければならない．しかし，

現在用いている手法の計算コストは莫大なものであるため

現実的に不可能である．そこで，本研究の今後の方向性の

一つとして，気象予報値を利用した後方乱気流の解析が考

えられる．現在の気象予報は，データ同化手法を用いて適

切な初期・境界値を推定し高精度な予報が可能となってい

る．また，気象予報値は，日々入手可能なデータとしてシ

ステムが確立されている．この気象予報値を計算領域内の

初期・境界値条件として設定してシミュレーションを行う

ことができれば，現在よりも高効率に後方乱気流の挙動予

測を行うことができるはずである．

このシミュレーションシステムの概要を図 1 に示す．航

空機の離発着時刻はスケジュール化されており，気象予報

値同様に前もって入手することが可能である．つまり，そ

れら離発着時刻において，その時の気象予報値を用いたシ

ミュレーションを実施することができる．そして，そのシ

ミュレーション結果をもとにした離発着間隔の設定を前日

までにでき，効率的な空港運営を行える可能性がある．

図 1 気象予報を利用した後方乱気流シミュレーション
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そこで，本研究では，仙台空港の気象予報値を利用した

後方乱気流の挙動解析を目的とする．

２．解法

２．１ 流れ場の基礎方程式と数値解法

本研究では LES解析を実施する．基礎方程式は 3次元圧

縮性 Navier-Stokes 方程式である．乱流のサブグリッドスケ

ール成分には，渦中心での過剰な渦粘性の生成を抑える工

夫を施した Smagorinsky モデルを採用した 4)．数値解法と

しては、対流項に対して MUSCL 法（リミター無し）によ

り 3 次精度化した基本変数を用いて，Roe の流束差分離法

により数値流束を求めた．粘性項には 2 次精度中心差分を

用いた．時間積分には 4 次精度ルンゲ・クッタ法を用いた．

表 1には，数値計算法の概略を示す．

表 1 数値計算法

支配方程式 圧縮性 NS方程式

移流項
Roeの FDS＋MUSCL
（制限関数なし）

粘性項 2次精度中心差分
時間積分 4次精度ルンゲクッタ

乱流のサブグリッド

スケール成分

渦粘性を考慮した

SGSモデル

２．２ 局地気象予測システム

 本解析の初期・境界条件として用いる仙台空港の気象予

報値は，東北大学大学院理学研究科流体地球物理学講座の

グループによって開発されている局地気象予測システム

「Down-Scaling Simulation System（以下、DS3）」5) を用い

て得られたものである．この DS3は，局地気象の解析のた

めに従来の気象予報モデルよりも高解像度のスケールで局

地気象を解析する手法である．このシステムは現時点では

開発途中であるが，これまでに従来の気象予報モデルでは

捉えられなかった海風中に生成する水平ロール対流の現象

を捉えることに成功している．

２．３ 解析条件

 本解析に用いた DS3の解析値（水平解像度 50m）を観測

値とともに図 2に示す．これは，2007年 6月 19日 13時 5

分における観測・解析値である．これと同時刻に，仙台空

港において集中的な観測イベントが行われ， 2 台の

Coherent Doppler Lidar（以下 Dual-CDL）を用いて海風前線

の水平ロール対流が捉えられている．図 2 に示す DS3の解

析によっても定性的に一致しており，その妥当性が確認さ

れている．ここで，図中のカラーは、鉛直風の平均場から

の偏差を示している．

(a) Dual-DCL

   

(b) DS3

図 2 2007年 6月 19日 13時 5分の観測・解析結果

計算領域は，図 3に示すように，仙台空港の滑走路の半

分を覆うように 2km×2km×0.4kmの大きさで設定した．

図 3 計算領域の設定
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このように設定した DS3の解析値をそのまま利用しても

後方乱気流の解析を行うことはできるが、後方乱気流の挙

動は数 m 規模の空間スケールの現象である．しかし，現

在利用している DS3の水平解像度は 50m であり，そのた

め，後方乱気流の挙動を解析するためには，さらに空間解

像度を高める必要がある．そこで，今回の解析では水平解

像度 4.5m へと線形補間させた DS3の解析値を用いて解析

を行った．線形補間には、式（1）を用いた。
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3. 解析条件

fp = (1¡»)(1¡³)(1¡ ´)fi;j;k +»(1¡³)(1¡ ´)fi+1;j;k

+ (1¡»)³(1¡ ´)fi;j+1;k +»³(1¡ ´)fi+1;j+1 ;k

+ (1¡»)(1¡³)fi;j;k+1 +»(1¡³)´fi+1;j;k+1

+ (1¡»)³´fi;j+1;k+1 +»³´fi+1;j+1;k+1: (1)

v =
¡0
2¼

¡(z¡h0)+ (z+ h0)

r2 + r2c
，

w =
¡0
2¼

(y¡ b0

2 )¡ (y+
b0

2 )

r2 + r2c
: (2)

4. 結果

5. まとめ

式(1)は，点 P上の物理量 fpが格子点の各頂点の量 fi,k,jな

どから補間されることを示している．ζ, ξ, ηは点 Pを囲む

格子点からの位置を示すパラメータであり，0 ≤ ζ, ξ, η ≤ 1

である．

こうして得られた初期・境界条件（等値面：渦度，カラ

ー：密度）を図 4に示す．図 4中には、水平ロール対流の

渦度等値面（緑色）が確認できる．

図 4 初期・境界条件

この初期流れ場に，式(2)で表される Hallock-Burnham 渦

を後方乱気流と仮定して配置した．図 5 には，配置した擬

似後方乱気流の渦度等値面（カラー：密度）を示す．ここ

で渦の強さを決めるパラメータは，B777を模擬したものを

用いた．Γ 0 は循環で 600.0[m2/s]，b0 は渦対の間隔で

60.9[m]，h0 は渦対の高さで 60[m]，rc は渦のコア半径で

2.0[m]とした，r はそれぞれの渦中心からの距離[m]である．
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4. 結果

5. まとめ

図 5 配置した擬似後方乱気流

３．結果および考察

 図 6 (a)~(i)には，後方乱気流の移流・減衰過程のシミュ

レーション結果を示す．それぞれ，側面図（XY断面，XZ

断面，YZ断面），全体図を示している．等値面は渦度(0.2)

を表し，カラーは密度を表している．XY断面図，YZ断面

図のこれらの結果から，配置した擬似後方乱気流が横風に

乗って移流していく様子が確認できる．また，XZ断面図

からは，渦が一様に減衰せずに不均一に減衰していく様子

が確認できる．これは，図 7に示すように，配置した擬似

後方乱気流が水平ロール対流による影響を受けたためであ

ると考えられる．

(a) Time = 10[s]

図 6 渦度等値面図（カラー：密度）
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(b) Time = 20[s] 

 

 

(c) Time = 30[s] 

 

 

(d) Time = 40[s] 

 

 

(e) Time = 50[s] 

 

 

(f) Time = 60[s] 

 

 

(g) Time = 70[s] 

 

 

(h) Time = 80[s] 

 

 

(i) Time = 90[s] 

 

図 6 渦度等値面図（カラー：密度）（続き） 
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図 7 水平ロール対流との干渉の様子 

 

また，今回の解析とは別に，局地気象予測モデル DS3の

解析値を用いずに，この時刻における気象観測値（気象庁

が提供する風速・風向の 10分間平均値）を計算領域内に一

様に設定した擬似後方乱気流のシミュレーションを行った． 

図 8 (ⅰ)~(ⅳ) (a) ~(c)には，そのシミュレーション結果と

初期・境界値を DS3により設定したシミュレーション結果

との比較を，それぞれ全体図，側面図（XY 断面，XZ 断面，

YZ断面）で示している．XZ断面図の比較結果(ⅲ)から，

気象観測値を一様に設定した時のシミュレーション（右）

では，擬似後方乱気流（渦対）が一様に減衰する様子が確

認できる．しかし，局地気象予測モデル DS3の解析値を用

いたシミュレーションではそのような一様な減衰は確認で

きない．この結果から，後方乱気流のシミュレーションに

おいて，初期・境界値を DS3などの気象解析値を用いてよ

り詳細に設定する必要性が確認できる． 

 

 

(a) Time = 30[s] 

 

(b) Time = 60[s] 

 

(c) Time = 90[s] 

(i) 全体図 

 

 

(a) Time = 30[s] 

 

(b) Time = 60[s] 

 

(c) Time =90[s] 

(ii) 側面図 (XY断面) 

 

 

(a) Time = 30[s] 

 

(b) Time = 60[s] 

 

(c) Time = 90[s] 

(iii) 側面図 (XZ断面) 

 

図 8 比較結果（左：局地気象予測モデル DS3，右：気象

観測値のみ） 
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(a) Time = 30[s] 

 

(b) Time = 60[s] 

 

(c) Time = 90[s] 

(iv) 側面図 (YZ断面) 

 

図 8 比較結果（左：局地気象予測モデル DS3，右：気象

観測値のみ）（続き） 

 

４．結論 

 本研究では，局所気象予測システム DS3によって得られ

た解析値を利用し，後方乱気流シミュレーションを実施し

た．解析結果から海風前線の水平ロール対流中での後方乱

気流の挙動の様子を明らかにした．また，このように，気

象予報値をシミュレーション内の初期・境界値として設定

することで，CFD利用法の新たな側面を示した． 
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Naoyuki Fujita, and Yuichi Matsuo (JAXA) 

Yukihiro Funae and Jun Ogino (Ryoyu Systems Co., Ltd.) 
 

ABSTRACT 
As a trial of the integration of Experimental Fluid Dynamics (EFD) and CFD, development of a system called Digital/Analog 
Hybrid Wind Tunnel is introduced. The aim of the system is to improve efficiency, accuracy, and reliability of the aerodynamic 
characteristics evaluation in aerospace vehicle developments through the complementary use of EFD and CFD. In the present 
article, key functions of the system determined as a series of preliminary design are described in detail and technical issues in the 
system development are addressed from the viewpoint of the EFD/CFD integration. 
 
1. はじめに 
 航空宇宙機の空力特性の予測は、風洞等を用いた実

験流体力学（Experimental Fluid Dynamics, EFD）的ア

プローチと数値流体力学（Computational Fluid Dy-
namics, CFD）的アプローチが両輪である。設計開発

における効率性および予測精度に対する要求は厳し

さを増す一方で、EFD/CFD単独による予測は精度/信
頼性において自ずから限界が生じる。そのため両者の

技術的な連携、融合による新たな高精度かつ高効率な

空力特性予測技術の創出が、航空宇宙機の国際競争力

の獲得のためには重要な課題である。 
宇宙航空研究開発機構（JAXA）ではこのような状

況を踏まえ、情報化技術の導入により現状の風洞（実

流れを対象とした「アナログ風洞」）に対してCFD（数

値シミュレーションという意味での「デジタル風洞」）

を強く連携させたコンカレントなEFD/CFD融合シス

テムである、デジタル/アナログ・ハイブリッド風洞

（以下、「ハイブリッド風洞」という）の構築を現在

進めている。 
本稿では、文献1)において第1報として報告した概

念検討に引き続き、予備設計作業として実施されたハ

イブリッド風洞のシステム仕様策定結果に基づき、シ

ステム概要、デジタル/アナログ風洞の高度化に関す

る検討状況、機能要素の検討結果の詳細、および

EFD/CFD融合技術に係る研究開発要素について報告

する。 
 

2. ハイブリッド風洞概要 
2.1 背景及び目的 
ハイブリッド風洞構築の背景となるEFD/CFDの個

別技術課題や融合の必要性については文献1)に詳し

いので、ここでは割愛する。ハイブリッド風洞では

EFD/CFD両者に固有な弱点・技術課題を相補的に解決

するとともに、EFD/CFD両データを統一的に生産、管

理して対等な比較検証が可能なプラットフォームを

整備することにより、EFD（風洞）/CFD両者の有用性

を向上させ、航空・宇宙機の設計時間/コスト/リスク

の低減、設計データ精度/信頼性の改善を行うことを

目指す。 
 
2.2 基本コンセプト 

図1にハイブリッド風洞の基本コンセプトを示す。

機体設計において風洞試験模型形状が定義されたの

ち、デジタル風洞側では試験実施に先立った事前CFD
解析を行う。事前CFDには模型と風洞壁/模型支持装置

を含めた解析（風洞丸ごと解析）を含み、結果はアナ

ログ風洞側に送られて試験計画や模型設計（支持装置

形状、圧力孔位置等）の最適化、壁/支持干渉の高精

度補正の基本データとして使われる。風洞試験におい

ては、計測データの事前CFDデータとの統合可視化・

比較処理による風試結果の準リアルタイムな健全性

評価を可能とする。また、主要な風試データは随時デ

ジタル風洞側に戻され、模型変形に合わせて格子を変
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形させた詳細なCFD解析の再実施、乱流モデルの選択

や計算格子改良等、風試データを有効に利用した高精

度CFD解析等がなされ、風洞試験全体が終了した時点

では、完全に対等な条件でのEFD/CFDデータおよび両

者を融合させた最も確からしい空力特性データがユ

ーザに提供されると同時にデータベース化され、以降

の風洞試験やCFD解析、設計開発に活用される。 

EFD（アナログ風洞）

計算格子生成

自動化

計算格子生成

自動化

CFDソルバ高速化CFDソルバ高速化
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 ハイブリッド風洞の当面の適用先はJAXA風洞群で

最も稼働率の高い2m×2m遷音速風洞であるが、将来

的には他速度域の大型風洞へも適用を広げていく計

画である。 
 
2.3 システム構成 
 図2に予備設計において検討したハイブリッド風洞

のシステム構成を示す。 

 

 
現在JAXA大型風洞群はセキュリティ確保のため

JAXA内の共通ネットワークからは独立しており、デ

ータをネットワークから直接参照することはできな

い。今回は風洞計測システムに通信サーバを新設し、

これをハイブリッド風洞LANと接続することによっ

て、ユーザはハイブリッド風洞を介してのみWeb上で

の風試データ取得が可能となるようにする。ハイブリ

ッド風洞自体は図の「ハイブリッド風洞LAN」で示し

たハードウェアおよびソフトウェアの集合体である。

CFD解析はJAXAスパコン（JSS）上で実行されること

を基本とする。システム開発の母体となるフレームワ

ークとしては、システムを構築するための基本的な機

能（ユーザ管理、ジョブ管理、データベース連携など）

をまとめた基盤ミドルウェアである、RCM System 
Software2)を導入する。 
 
3. デジタル/アナログ風洞の高度化 

先に示したハイブリッド風洞のコンセプトを実現

するためには、デジタル風洞では計算格子生成の自動

化とCFDソルバの高速化、アナログ風洞ではPIV等の

光学計測において計算負荷のかかる、画像計測データ

の処理高速化が必須となる。ここではこれらの検討状

況について簡単に述べる。 
 
3.1 デジタル風洞用格子生成法、ソルバ開発 
 格子生成については、（株）計算力学研究センター

と JAXAが共同開発した非構造格子生成ソフト

HexaGrid3)を改良の上、適用する。直交格子を基本と

して物体表面近辺にはプリズム格子を配置すること

で、複雑形状への対応と高速自動生成を図っており、

（STLデータ量にもよるが）航空機周りに1000万点の

格子をPCを用いて10分程度で生成することが可能で

ある。また、風洞丸ごと解析で必要な風洞壁と支持装

置を含めた格子生成においても良好に機能すること

を確認している（図3）。 
ソルバはハイブリッド風洞用にJAXAで開発中の非

構造格子用CFDソルバFaSTAR4)（FaST Aerodynamic 
Routine）を標準装備する。コードのチューニングや収

束加速法の適用により、市販ソルバと比較して1/10以
下の解析時間で結果が得られる見込みである。また、

共同開発管理ソフト（バージョン管理、課題管理等）

やコーディングルールを採用することにより、コード

のメンテナンスを容易にしている。 
HexaGrid、FaSTAR共にハイブリッド風洞への適用

に関してはユーザーフレンドリー性を重視し、CFDの

専門家以外でも使用可能とする。また用途に応じて

EulerとNSを使い分け、必要最小限の計算負荷となる

ようにする。 
 

 

 
 

図2 ハイブリッド風洞システム構成 

図3 HexaGridを用いた風洞/模型格子生成 

図1 ハイブリッド風洞基本コンセプト 
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3.2 アナログ風洞画像計測データ処理高速化 
 PIVデータ処理に関しては、処理PCにアクセラレー

タを導入することにより、ハードウェア面からの高速

化を図る。アクセラレータの候補としては、Cell、
GPGPU、FPGA、PCクラスタなどがあげられるが、高

速性、価格、安定供給等を総合的に評価した結果、Cell
を導入する方向で作業を進めている。ベンチマーク試

験により、Cellにより現状のCPUと比較して100倍以上

の高速化が達成されることが確認された5)。これは実

際の風試においてはデータ取得後約10分で結果の確

認を可能とし、かつ試験50ケース程度までは試験当日

中にデータ処理を終了させることが可能となる。 
 
4. ハイブリッド風洞機能要素 

予備設計においては、ハイブリッド風洞に要求され

ることが想定される機能要素についてそれらの必要

性、技術的実現性をインハウスで検討し、さらにユー

ザ（主要航空宇宙機メーカ）ニーズ調査結果を反映し

て機能の追加、優先順位付けを行った。以下に主要な

機能要素の検討結果を示す。 
 
風試セッティングシミュレーション 

CAD上に風洞設備、模型、支持装置、スティング、

計測機材をセッティングすることにより、支持装置

サイズの検討や光学計測におけるカメラ系機材配

置の事前検討を効率化する。 
 
事前CFD 

風試前に全風洞試験ケースの1/5程度について

CFD解析を実施し、さらに模型変形解析や壁・支持

装置を付けた解析を行って、風洞試験計画や模型/
支持装置検討に供する。 

 
FEM変形解析 

風洞試験模型が試験状態で空力荷重によりどの

程度変形するかを試験前に流体構造連成解析によ

り推算し、模型設計に有益な情報を提供する。 
 
模型圧力孔位置/試験条件設定支援 

事前CFDで得られた解析結果から、各条件に対す

る圧力分布および空力係数の応答曲面を作成し、模

型圧力孔位置および試験条件の設定支援情報を提

供する。 
 
風洞壁・支持干渉補正 

事前CFDの結果を用いて、風洞壁・支持装置の存

在が空力係数へ及ぼす影響を評価し、合わせて風洞

試験の不具合確認で用いる空力係数の算出や模型

サイズの検討を行う。さらに詳細CFD（後述）の結

果を用いて、風洞壁・支持装置の存在が空力係数へ

及ぼす影響をより高精度に評価、補正する。 
 
風試/CFD統合可視化および風試健全性評価 

風試データとCFDデータを統合的に表示して準リ

アルタイムで比較し、風洞試験中に計測値異常がな

いかを随時自動確認する。さらにデータの一致度の

分析や統計処理も可能とする。 
 
風試モニタリング 

風洞試験中の計測結果（CL-α, CL-CD等）を遠隔

地からインターネット経由でモニタリング可能に

する。 
 
詳細CFD 

模型変形量を含む風試データを用いて解析モデ

ルの改良（乱流モデル選択等）を行い、そのモデル

を用いて風洞試験を補完する情報や風洞試験では

得るのが困難な流れ場情報（物理量空間分布、壁面

・支持装置の影響度など）を高精度に算出する。 
 
風試/CFD不確かさ解析 

風試/CFD両者について不確かさ解析を実施し、不

確かさを考慮した上で両者を比較すると共に、ノミ

ナル値とあわせてデータベース化する 
 
空力特性データ最尤値推定 

空力係数などの空力特性について風試データ、

CFD両データを融合させることにより、最も確から

しい値（最尤値）を算出する。 
 

実際の開発においては、優先順位の高い機能からス

テップアップ的にシステムを構築するとともに、機能

の見直しを随時実施する予定である。 
 
5. EFD/CFD融合技術に係る研究開発要素 
ここでは先にあげた機能要素の実現に必要となる

EFD/CFD融合技術を、1)データ比較、2)CFDによるEFD
支援、3)EFDによるCFD支援、4)データ融合の4種類に

大別し、詳細に説明する。 
 
5.1 データ比較 
「風試/CFD統合可視化」機能が相当する。定量的/

定性的両面での比較を想定しており、風洞試験進行に

合わせた即時のユーザの判断を補助すること、比較を

通じてEFD/CFD双方の技術課題を明確化し解決に役

立てることを目的とする。EFD/CFDデータの単純重ね

合わせのイメージであり、技術的実現は比較的容易と

考えられるが、試験/解析条件の差異を埋めるための

高速かつ高精度な内挿手法や可視化技術を駆使した

流れ場情報の抽出・強調化等に関してチャレンジング
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な課題が存在する。 
 
5.2 CFDによるEFD支援 
 「模型圧力孔位置/試験条件最適化」、「風洞壁・

支持干渉補正」、「風試健全性評価」の各機能が相当

する。いずれもCFDの精度・信頼性保証が最大の課題

であり、さらに多数のケースについてCFD解析を実施

する必要があるため、ソルバの高速化が実用的観点か

らは重要になる。風洞丸ごと解析については内部流解

析となるため収束性が悪化し、また流入/流出部や風

洞壁（多孔壁/多溝壁等）での境界条件をいかに適切

に設定するかが課題となる。CFDによる風洞壁・支持

干渉補正は、パネル法等による既存手法と比較して、

多大な計算労力に見合うだけの精度向上が見込める

方法について今後詳細な検討が必要である。 
 
5.3 EFDによるCFD支援 
「詳細CFD」において、風試データを用いた乱流モ

デルの最適選択や計算格子の最適化等を検討してい

る。いずれも最適化の一種と考えられ、既存の最適化

手法をうまく導入することによって実現可能と考え

る。計測データを利用した数値シミュレーションの高

精度化、信頼性向上という観点からは、気象や海洋の

分野で実績のあるデータ同化（Data Assimilation）手

法6)の適用可能性を検討中である。当然ながらCFD検

証のための高精度な風試データ蓄積という観点も重

要であり、ハイブリッド風洞はCFD検証用データベー

スという役割も併せ持たせて、将来的なCFDの高精度

化に向けて有効活用する予定である。 
 
5.4 データ融合 
「空力特性データ最尤値推定」において、データ融

合技術は、EFD/CFD両データに基づく最も確からしい

空力特性の推定を目的とする。EFD/CFD共に不確実要

素を含む中でいかに最も確からしい値を推定するか

という意味で、研究要素としては統計手法等を用いた

数理的な側面が強くなる。また、データ解析技術の一

環としてノイズフィルタリングやカルマンフィルタ、

ベイズ推定のような応用数理手法の中に有効な手段

が存在するのではないかと考え、目下候補となる技術

の調査を通じて課題を抽出している段階である。デー

タ融合技術の実用化を念頭においた本格化な取り組

みは、世界的に見ても今後の課題である。実機飛行性

能の正確な予測は空力技術として最大の目標の一つ

であり、ハイブリッド風洞におけるデータ融合技術は、

それを実現するための有効な手段と捉えている。 
 
 EFD/CFD融合技術は研究要素の強い課題である。シ

ステム開発においては、ハイブリッド風洞として最低

限実現すべき機能をミニマムサクセスとして先行的

に実装し、難易度の高いEFD/CFD融合技術関連につい

ては並行して研究活動を進め、実用化の目処がついた

時点で随時システムをアップデートするという段取

りで作業を進めていく予定である。 
 
6. まとめ 

EFD/CFD融合技術および情報化技術を用いて風洞

/CFD両者の有用性を向上させ、航空宇宙機の空力特性

取得、空力設計技術を多面的に改善することを目的と

して開発を開始したデジタル/アナログ・ハイブリッ

ド風洞について、その概要および基本機能要素を報告

した。今後作業は本格的なシステム設計/製作フェー

ズに移行するが、個々の機能要素についてはユーザヒ

アリングの継続的な実施や開発途中段階における試

行的運用を通じて常に見直しを行い、途中段階の仕様

変更にも柔軟に対応可能な開発体制を持って臨む予

定である。実験/数値シミュレーション技術の融合の

先導的な例として、ぜひ有効なシステムを開発し、将

来的には他分野にも展開したいと考えている。 
また、EFD/CFD融合技術は先進的でありかつ多くの

技術分野を含むため、大学、研究機関を主とした産学

官の研究者、技術者との連携を強化して関連研究を活

性化し、先進的な技術を積極的にシステムに取り込ん

で行くような仕組みを構築していきたい。 
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　極超音速ソニックブームの圧力波形輸送に関する研究
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Abstract

　 Inviscid numerical analysis using the Space-Marching Method was conducted to simulate the sonic-boom
propagation, emitted from an axisymmetric palaboric object at Mach 2 and 5. A near-field waveform at four
times the body length from the body axis (h/l=4) was calculated using Time-Marching Method. Using
Space-Marching Method, the near-field waveform was extrapolated to the mid-field (h/l=8～30). Comparison
with the results obtained from using only time-marching method shows that the present Space-Marching
Method is an accurate, high resolving and time-efficient method for predicting sonic-boom propagation.
Comparison with the linear supersonic theory clarifies that the sonic-boom prediction by the linear theory
becomes inconsistent with numerical results in hypersonic flows. Near-field pressure distributions of an
axisymmetric palaboric object at Mach 7 were obtained from the hypersonic wind tunnel experiments, and
compared with the numerical results.

1 はじめに

　近年宇宙航空研究開発機構 (JAXA)の長期計画の中に
極超音速輸送機 (HST: Hyper Sonic Transport)の開発
が盛り込まれ、日本における HSTの開発気運が高まっ
ている。次世代超音速・極超音速開発のための課題とし
て挙げられるのは、技術の完成、市場の成立、環境適合
性の確保である。特に、環境保全の課題には、(1)エン
ジンの騒音がもたらす空港騒音問題、(2)超音速飛行時
に生じる衝撃波が地上で引き起こすソニックブームの問
題、(3) エンジン排気中の窒素酸化物 (NOx) によるオ
ゾン層破壊の問題の三項目が挙げられる [1]。この中で
もソニックブームの問題が特に SST、HST開発の実現
を難しくしており、超音速飛行特有の問題であるソニッ
クブームはその他の環境適合性の問題とともに早急に解
決されなければならないというのが世界の共通認識であ
る。
　ソニックブームに関する研究は長年にわたって超音速
領域では数多く為されており、超音速線形理論を基にし
たソニックブーム強度解析手法が数多く開発されてい
る。その一方で、極超音速機に目を向けると、ソニック
ブーム強度の評価方法についての議論は多くなされてい
ない。本研究では、超音速線形理論から導かれるソニッ
クブーム強度の簡易推算法であるWhithamの修正線形

理論による解析と数値解析を行い、超音速領域 (Mach
2)と極超音速領域 (Mach 5)における軸対称物体の近傍
場でのソニックブーム強度を比較し、Whithamの修正
線形理論が極超音速領域においても妥当であるか確かめ
た。また、数値計算法の一つである空間進行法 [2][3]を
用いることで極超音速領域において圧力波形を遠方場に
正確に輸送することが可能であるか時間進行法の解と比
較することで確かめた。さらに、空間進行法の初期解と
して使うことを想定し、極超音速風洞実験から物体近傍
場での圧力波形の取得を試みた。

2 極超音速域への超音速線形理論推算法適用の限界

　超音速域においてソニックブーム強度評価方法の議論
の出発点となるのが超音速線形理論に基づくWhitham
の修正線形理論である。この理論が極超音速域にも適用
できるか調べるために、Whithamの理論から解析的に
圧力上昇値が求められる軸対称放物面体についての数値
計算を行い結果を比較した。

2.1 Whithamの修正線形理論

　Whithamの修正線形理論は、ソニックブーム強度を
見積もるための簡易推算法である。Whithamの理論で
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は、超音速流中の微小変動理論より流れ場の線形解を求
め、その解より軸上の各場所でのマッハ角を決定する。
マッハ線は大気の温度差で局所音速が変化し非線形効果
によりその伝播経路が変形する。線形理論から求められ
たマッハ線と実際の厳密なマッハ線は物体軸から h離れ
た点で等しい値をとると仮定している。厳密な二本のマッ
ハ線が交差した場合はそのマッハ線の二等分線を衝撃波
として扱う。回転体から発せられるマッハ線群はやがて
物体の先端と後端に二つの衝撃波を生じる。Whitham
の理論よると遠方場におけるソニックブーム強度は次の
ように表される。

∆p

pref
=

2
1
4 γ(M2

∞ − 1)
1
8

(γ + 1)
1
2

h
−3
4

 η0

0

F (η)dη
 1
2

(1)

∆p :圧力変化　 pref :一様流静圧　 γ :比熱比
M∞ : マッハ数 h :機軸からの距離
η0 : F (η) = 0の根でこの積分の最大値を与える値

被積分関数 F は、F関数と呼ばれ、細い回転体から遠く
離れたところでその回転体が生じるわき出しと影響の分
布を表す関数である。物体軸方向断面積分布 S(x)を用
いて次のように表される。

F (η) =
1
2π

 η

0

S(x)√
η − x

dx (2)

本研究では、式 (1)を用いて軸対称放物面体の近傍場に
おけるソニックブーム強度を h/lをパラメータに取り見
積もる。ここで、h/lは機軸からの距離 hを機体長 lで
無次元した値である。以後ソニックブーム強度の評価は
∆p/pref として行う。

2.2 数値解析結果とWhithamの理論との比較考察

　前述のWhithamの修正線形理論から解析的に求めら
れる回転放物面体の圧力上昇値と比較するために数値的
に流体解析を行った。本研究で用いた数値解析手法を表
1に示し、また図 1に二次元軸対称放物面体周りの流れ
場の数値解析に用いる計算格子を示す。計算格子は、軸
対称物体の軸方向に ξをとり、物理空間で物体軸からの
垂直方向は h/l = 16まで計算領域をとる。計算領域は
３つの領域で構成されている。物体表面・対称表面を含
む格子からなる領域、衝撃波角に沿って h/l = 16まで
伸びる四辺形の領域,そして前二者を滑らかに接続する
領域である。本計算は軸対称物体周りの流れ場を解くの
で、ξ = 1は対称面となっており、物体表面以外の点で
の境界条件はすべて対称条件としている。
　図 2, 3 は各マッハ数におけるWhitham の修正線

形理論と数値解析 (時間発展法)から求められた圧力上
昇値 ∆p/pref と h/lの両対数をとった値を表しており、

表 1: 計算条件

支配方程式　 2D axisymmetric
対流項 Yee Symmetric TVD [4]
時間積分　　 2 step Runge Kutta
主流マッハ数 2, 5
格子点 　　 421x801

この一次関数の傾きが圧力上昇値をWhithamの理論で
計算する際の h/lのべきに相当する。Whithamの修正
線形理論の式 (1),(2)から放物面体の圧力上昇値を計算
すると、ソニックブーム強度は h/lの-0.75乗で表され
る。そのため図 2にあるように、Whithamの修正線形
理論ではそのグラフの傾きが-0.75に一致する。一方で
数値解析から得られる傾きは-0.73となり、修正線形理
論の-0.75に近い値となった。マッハ数 5において数値
解析結果のグラフの傾きは-1.04となることから、高い
マッハ数領域において、圧力上昇値と物体軸からの距離
の関係における減衰傾向は、超音速線形理論から導かれ
る修正線形理論よりも大きいことが分かった。よって極
超音速領域では、圧力上昇値を推算するのに線形を仮定
したWhithamの理論式を用いるのは妥当ではないとい
う文献 [5]と一致する結果が得られた。

3 空間進行法による圧力波形輸送

　高いマッハ数 (Mach 5)では、超音速線形理論から導か
れるWhithamの式から解析的にソニックブーム強度を
計算するのは適していないため、極超音速領域でソニッ
クブーム強度を評価する際には非線形性を考慮した数値
解析法に頼らざるえない．しかし、時間発展的に全波形
輸送領域の数値解析を行うのは、計算コストの面でも望
ましくない。そこで本研究では、定常超音速流計算を時
間発展法に比べて短時間で計算することができる空間進
行法を用いる。2次元軸対称物体の空間進行法 [6][7]を
用いた差分式は，

Êi+1,j = Êi,j − ∆ξ

∆η


F̂i,j+ 1

2
− F̂i,j− 1

2

−∆ξĤ (3)

であり、Ê, F̂ と Ĥ は一般座標系の流速ベクトルと軸対
称項である。

3.1 空間進行法と時間発展法の比較検証

　マッハ数 2の流れに置かれた回転方物面体が流れ場に
生じる圧力波形を h/l = 8 まで二通りの数値解析方法
で輸送し比較を行う。一つは、時間発展法で全圧力波形
輸送領域の数値解析を行う方法である。時間発展法によ
る CFDの結果は前節の計算で得ており h/l = 8におけ
る圧力波形は図 4で示される。もう一つの方法は、物体

　高いマッハ数 (Mach 5) では、超音速線形理論から導
かれる Whitham の式から解析的にソニックブーム強度を
計算するのは適していないため、極超音速領域でソニッ
クブーム強度を評価する際には非線形性を考慮した数値
解析法に頼らざるをえない．しかし、時間発展的に全波
形輸送領域の数値解析を行うのは、計算コストの面でも
望ましくない。そこで本研究では、定常超音速流計算を
時間発展法に比べて短時間で計算することができる空間
進行法を用いる。2 次元軸対称物体の空間進行法 [6][7] 
を用いた差分式は，

66 宇宙航空研究開発機構特別資料　JAXA-SP-09-011

This document is provided by JAXA.



近傍場を時間発展法で数値解析を行い、得られた流れ場
の物理量を入力値として空間進行法で遠方まで波形を輸
送する方法である。この計算領域の拡張方法の模式図を
図 5に示す。空間進行法を用いる手法では、時間発展法
で得られた h/l = 4近辺 (空間進行法の初期入力波形を
与える境界線が物体軸に対して傾いているため)での圧
力波形を入力波形として、空間進行法のプログラムの初
期条件に設定し計算した。h/l = 8での圧力波形は図 6
のようになった。これらの結果から、h/l = 8における
ピーク圧力上昇値を比較すると 0.025と 0.027で空間進
行法を用いる方が圧力の減衰が小さく収まる。減衰が抑
えられた理由としては、空間進行法で流速ベクトルの差
分化を計算する際に 3次精度MUSCL法を用いたこと、
また計算格子が衝撃波と直交しており、格子による衝撃
波の解像度が高いことが考えられる。また、一ケースを
計算する場合の時間的コストはものの数秒であり、効率
的な計算が可能である。以上のことから近傍場波形を遠
方場に輸送する手段として、空間進行法の有効性が確認
された。

3.2 極超音速領域での圧力波形輸送計算結果

　空間進行法により波形の輸送を行った。計算から得ら
れた最大圧力上昇値を h/l に対してプロットした図が
図 7である。圧力上昇値に対する h/lのべきを計算する
と-0.97となり近傍場波形の数値解析 (時間発展法)結果
である-1.04に近い値が得られた。このことから極超音
速領域では、h/l ＝ 30の遠方場まで高い圧力減衰が保
たれることが確認された。

4 極超音速風洞実験での近傍場波形取得

　物体近傍場の圧力波形は、時間発展法や空間進行法を
用いる数値解析からだけでなく風洞実験からも初期の圧
力波形データを取得するため、柏の極超音速高エンタル
ピー風洞 [9]を利用して実験を行った。

4.1 実験方法

　実験の対象となる模型は、全長 25mm, 最大直径は
7mmの回転放物面体である。揚力によるソニックブー
ムの影響を無視し、物体体積による圧力変化だけを考慮
するため模型を気流に対して水平に支持した。模型は直
径 6mmの模型支持棒の先端に取り付け、風洞測定室の
中心から 100mmの前方で固定した。圧力波形の取得は、
静圧孔の開いた圧力測定プローブを物体軸方向に水平に
移動させることで行った。圧力測定プローブはプローブ
支持台に取り付けられており、プローブ支持台はトラー
バーサーに固定した。マッハ７では衝撃波角が小さくな

ることが予想され、測定室の大きさとの兼ね合いから、
圧力測定プローブは風洞模型直下 h/l = 1の位置を移動
させた。模型および風洞実験測定機器の模式図を図 8に
示す。また本研究の実験の条件を表 2に、実験開始前と
終了時のシュリーレン写真を図 9,10示す。

表 2: 実験条件

マッハ数 7
P0 950kPa
T0 650 ∼ 700K
通風時間 60sec
模型　 風洞測定室内固定

4.2 実験結果

実験での圧力変化が 10[Pa]のオーダーと小さいため、圧
力測定には相対圧センサーを用いた。風洞模型周りの圧
力分布は、相対圧センサーを用いて以下の二通りの方法
で得られた。一つ目の方法は、風洞模型が気流中に設置
されている場合の圧力測定プローブの静圧孔で測定され
るプローブ圧 Pprb と測定室内に位置し気流の外に設け
られた静圧孔で測定されたポート圧力Pprtの差圧の空間
分布を測定し、次に風洞模型が気流中にない場合の同じ
差圧を測定し、その二つの差圧の差を取ることで、二つ
の実験で測定した背圧の効果を相殺しプローブが静圧孔
で測定する絶対圧を得るという方法である。二つ目の方
法は、プローブ圧 Pprbと測定室内の圧力 Pprtの差圧に
Pprtの絶対圧を二つの値を足し合わせることで、プロー
ブ圧 Pprbの絶対圧を算出する方法である。図 12は、本
研究の実験で得られた圧力波形と模型先端からの距離を
模型長で無次元化距離の関係を示した図である。図中の
実験 1・2はそれぞれ、前述した二つの異なる圧力測定
方法を用いて得た圧力波形である。比較のために数値計
算 (時間発展法)から得られた波形も表している。この
数値計算では、二次元軸対称 NS方程式を支配方程式と
して風洞模型周りに格子 (図 11)を作成して流体解析を
行った。計算条件を表 3に示す。模型実験で測定された
無次元圧力上昇値∆p/prefは 0.3で数値計算結果より約
50%大きい値が得られた。また衝撃波の最大圧力上昇値
の位置は実験から取得した波形の方が x/l=0.5だけ前方
に現れた。誤差の原因は、数値計算では圧力測定プロー
ブが流れに及ぼす影響を考慮していないためと考えられ
る。そこで、新たな数値解析を二つ行った。一つは、圧
力測定プローブのみを解析対象として格子を作成し、3
次元NS方程式を支配方程式として流体解析を行い、静
圧孔位置での圧力と主流静圧を比較した (表 4)。プロー
ブ周りの計算格子と圧力分布を図 13に示す。この計算
結果から、主流静圧 Prefが 219.3[Pa]に対して静圧孔位
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置での圧力 Pprbが 227.4[Pa]となり、静圧孔位置での圧
力はプローブ先端から生じる衝撃波の影響は大きく受け
ず、圧力は主流静圧に対して 8[Pa]程度しか高くならな
いことがわかった。また風洞模型と圧力測定プローブの
二物体が流れ場に置かれた場合を二次元 Euler方程式を
支配方程式として流体解析を行った (表 5)。計算格子と
圧力分布の図 14に示す。風洞模型の先端から生じる衝
撃波が圧力測定プローブに反射しており、反射した点の
背後で強い圧力上昇が現れた。より実験に近い状況を模
擬するために、今後重合格子を用いた三次元計算を行う
つもりである。

表 3: 計算条件

支配方程式　 2D axisymmetric NS Eq.
対流項 Yee Symmetric TVD
時間積分　　 2 step Runge-Kutta
主流マッハ数 7
格子点 　　 101 x 75

表 4: 計算条件

支配方程式　 3D NS Eq.
対流項 Yee Symmetric TVD
時間積分　　 Implicit MFGS [8]
主流マッハ数 7
格子点 　　 101 x 51 x 51

表 5: 計算条件

支配方程式　 2D axisymmetric Euler Eq.
対流項 Yee Symmetric TVD
時間積分　　 2 step Runge-Kutta
主流マッハ数 7
格子点 　　 371 x 71

現段階では実験値と数値解析の結果に誤差が見られる
ものの、空間進行法で極超音速飛行体のソニックブーム
を計算する際の初期データとして、時間進行法による機
体近傍流れの解のみならず、極超音速風洞実験の計測結
果も利用可能となるものと期待される。

5 まとめ

　軸対称方物面体の近傍場 (h/l = 2～8)における圧力
上昇値をWhithamの修正線形理論と数値計算 (時間発
展法)を用いて比較した。その結果、Whithamの修正線
形理論の与える圧力上昇値は、超音速領域 (Mach2)の数
値計算結果とよく傾向が一致するが、極超音速域 (Mach
5)ではWhithamの修正値は、正しい減衰傾向を示さな

かった。よって超音速線形理論を基に導かれたWhitham
の修正線形理論は、高マッハ数では適用できない可能性
があることがわかった。
そこで、高いマッハ数領域のおいて非粘性の影響を考慮
したソニックブーム強度の解析的な評価を正確に行うた
めに、数値計算法の一つである空間進行法を用いて、圧
力波形輸送計算を行った。機体近傍場での数値計算 (時
間発展法)から得られた圧力分布を入力波形として、物
体から h/l =2～30での圧力上昇値の評価を行った。そ
の結果、時間発展法より正確かつ計算時間も短く圧力波
形を輸送することができた。近傍場における圧力波形は、
時間進行法による数値解析だけでなく極超音速風洞実験
からも得ることが可能であった。
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図 2: 圧力上昇値 Mach2 h/l = 1 ∼ 8
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バリスティックレンジを用いた超音速複葉翼低ブーム特性の検証実験 
豊田篤，大久保正幸，大林茂 
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Experiment of the Low Sonic Boom Characteristics of the Supersonic Biplane 
with the Ballistic Range 

 
by 

Atsushi Toyoda, Masayuki Okubo and Shigeru Obayashi (Institute of Fluid Science, Tohoku University) 
Katsuya Shimizu and Akihiro Sasoh (Department of Engineering, Nagoya University) 

 
ABSTRACT 

To demonstrate the low boom characteristic of the supersonic biplane, supersonic biplane model was flown using the ballistic range.  
Before the experiment, to actually build the experimental model, the ideal wing configuration had to be modified.  To evaluate the change 
in the configuration, the computational simulation was carried out.  The result indicated that by modifying the distance between the wings, 
the shock wave cancellation become closer to the ideal.  The experiment was carried out using the model designed with the computational 
simulation and for the comparison, the monoplane was also launched.  In the experiment, to observe the shock waves created from the 
models, the shadowgraph images were captured using the high speed camera.  The captured images indicated that the supersonic biplane 
model created the shock waves as predicted by the computational simulation and close to ideal shock wave cancellation was observed.  
Secondly, the pressure waves were measured underneath the flight path.  The measured pressure history indicated that the supersonic 
biplane model can mitigate the shock wave propagates to the ground to one third of that of the shock waves created from the monoplane 
model.  The low boom characteristic of the supersonic biplane was proven with the free flight experiment using the ballistic range for the 
first time. 
 
 
 
１．はじめに 

現在多種多様な航空機が運行されている．しかし，現

在高速機として販売，運行されている機体でも巡航速度

はマッハ 0.9 以下である．その為長距離フライトでは飛

行時間が 10 時間を越えるフライトも珍しくない．その様

な長時間のフライトでは例えファーストクラスで飛行し

たとしても，精神的，肉体的に大きなストレスとなる．

その上，長時間のフライトはエコノミークラス症候群に

代表される健康問題を引き起こす可能性がある．また時

間価値の上昇等からも移動時間の短縮が求められ，超音

速旅客機への需要が高まってきている． 

過去，旅客機の歴史の中で製造された超音速旅客機は

二機存在するが，両機とも既に運航終了している．これ

らが運航終了した理由はいくつか存在するが，特に超音

速巡航時に機体から発生するソニックブームが重大な問

題であった．この問題のため陸地上空を超音速で飛行す

ることは Federal Aviation Regulation(FAR)により禁止され

ており，FAR は多くの国や地域で航空法の原則として採

用されている．つまりソニックブームを低減できていな

ければ，たとえ超音速で飛行可能な旅客機を開発したと

しても，日本―ヨーロッパ間などほぼ全行程で陸地上空

を飛行するようなルートでは超音速飛行する事が法律で

禁止されてしまうため，飛行可能経路が限定されてしま

う．陸地上空も超音速で飛行するには超音速飛行が禁止

される最たる原因のソニックブームの低減が必要である． 

我々の研究グループでは Adolf Busemann によって提案

された超音速複葉翼を採用した超音速複葉機の研究，開

発に取り組んでいる 1)．Busemann の超音速複葉翼では図

１に示してあるように，上下翼それぞれから発生した衝

撃波を翼間で干渉させ衝撃波を打ち消す事で，低抵抗，

低ブームを実現している 2)．  

 

図１ Busemann 複葉翼 

 

 現在までの研究により，超音速複葉翼を採用すること

で地上に伝播する衝撃波が単葉翼から発生する衝撃波と

比べて弱いことが数値シミュレーションによって確認さ

れている 3)．また，風洞試験において超音速複葉翼の翼

間での衝撃波干渉も確認されている 4)．しかしながら風

洞試験では模型の支持部から衝撃波が発生するため，模

型から離れた空間で支持部の影響を除いて計測すること

が難しい．こうした理由から，超音速複葉翼から発生し

伝播する衝撃波が単葉翼に比べ弱い事は実験では未だ確

圧縮波 膨張波
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認されていない．そこで数値シミュレーションを用いて

実験模型を設計した後，名古屋大学電離気体力学研究室

に設置されているバリスティックレンジ 5)を用い，超音

速複葉翼を自由飛行させ発生する衝撃波の様子を観測す

ると共に，衝撃波を計測し超音速複葉翼の低ブーム性能

を確認する． 

 

２．実験 

２．１．自由飛行実験設備 

実験では名古屋大学電離気体力学研究室に設置されて

いるバリスティックレンジを用いて実験を行った．本実

験に用いたバリスティックレンジの概念図を図 2 に示す．

バリスティックレンジでは圧縮気体により試験模型を目

的とする速度まで加速させ，試験チャンバー内で試験模

型は自由飛行する．この設備では模型を自由飛行させる

為，模型にかかる力の計測をすることは難しいが，模型

を支える必要がないため模型から発生する衝撃波のみを

計測することが出来るという利点がある．今回の実験で

は実験的に複葉翼から発生する衝撃波が単葉翼から発生

する衝撃波より弱いことを証明することを目的としてお

り，模型のみから発生する衝撃波を計測する必要がある

ので本設備を使用した． 

 

 

図 2 バリスティックレンジ概念図 

 

今回の実験では図 2 左手前の部分に駆動ガスとなる圧

縮ヘリウムを 2.1MPa まで充填し，図右側の試験部の圧

力を 60kPa まで減圧させ実験模型をマッハ数 M ≒ 1.7 で

飛行させた．飛行体の速度は試験チャンバーの観測窓に

二本のレーザーを 100mm 間隔で設置し，物体がレーザ

ー間を飛行するのにかかった時間から飛行速度を求めた．

また，試験模型から発生する衝撃波の様子を観察するた

めに高速度カメラを使用してシャドウグラフを行った．

それに加え試験模型の飛行経路より 337mm 下方(機体長

の約 14.7 倍)に圧力センサを設置し，試験模型から発生

する圧力波形の計測を行った． 

バリスティックレンジとは本来その名の通り弾道の飛

行試験を行う為の装置であるため加速管断面が円形であ

る事が多い．その為，今回の実験模型の様な非軸対象物

体の飛行試験を行う際には試験摸型のロール制御が難し

いという問題がある．しかし，今回使用したバリスティ

ックレンジでは複雑形状の飛行に対応するため断面形状

が正方形であるので模型がロール方向に回転しないとい

う利点がある．  

 

２．２．自由飛行実験模型 

実験模型は A7075(超々ジュラルミン)で製作した．模

型形状を図 3 に示す. 

 

 

図 3 自由飛行実験摸型 

 

模型の全長及び全幅は 23mm となっている．これは正

方形の加速管断面の一辺が 25mm なので，それに収まる

サイズとした． 

理想的な Busemann 複葉翼形状では図１に示してある

ように先端の厚みが 0mm の鋭利な先端であるが，模型

を実際に製作する上で先端及び後端を理想的な

Busemann 複葉翼の形状にすることは難しい．そこで，今
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回の実験模型では先端を 0.3mm 残してある．以下の図 4

に本実験に使用した超音速複葉翼の断面を示す． 

 
図 4 実験に使用した超音速複葉翼断面 

 

この翼型の形状変更の影響を確認するために数値シミ

ュレーションを行った．図 5 に数値シミュレーションの

結果を示す．数値シミュレーションでは，Tohoku 

University Aerodynamic Simulation Code6)を用いて行った．

格子点約 300 万点，一様流速度はマッハ 1.7 で支配方程

式には Euler 方程式を用いた． 

 

 

(a) 翼間調整前：翼間 9.6 mm 

  

(b) 翼間調整後：翼間 12.7 mm 

図 5 試験模型の数値シミュレーション結果(Cp分布) 

 

理想的に鋭利な前縁の場合，翼間距離は 9.6mm で理想

的な衝撃波干渉が行われるが，0.3mm 残った先端がある

為先端から発生する衝撃波角が理想的な Busemann 複葉

翼形状より大きくなり翼中間の頂点より前に衝撃波が当

たってしまっていることが図 5(a)より確認できる．これ

を回避するため翼間距離 12.7mm に広げることで対応し

た．図 5(b)を見ると前縁から発生した衝撃波が複葉翼の

頂点に当たり，理想的な衝撃波干渉が起こっていること

が確認できる． 

また，複葉翼模型には上下翼を支えるために翼端板を

取り付けている．翼端板を設置することで翼間流れが 2

次元の流れに近づき，より理想的な衝撃波干渉が起こる．

しかし，2 次元の超音速複葉翼は設計マッハ数に達する

前に流れがチョークしてしまい，強い衝撃波の発生とと

もに抵抗が増大するという問題がある．このチョークし

た不始動状態に超音速複葉翼が陥ってしまうと超音速複

葉翼の低ブーム性能は発揮されず，マッハ 2.2 まで加速

しないと始動状態に戻ることは事ない．翼端板を翼前縁

から後縁まで全て塞ぐように取り付けてしまうと，この

チョーク現象が発生してしまい，衝撃波が上手く干渉で

きないことを数値シミュレーションにより確認した．そ

こで，これを回避するために高圧になる翼前縁から頂点

までの翼端板を取り外すことにより横流れを発生させ，

翼間の圧力を下げることによりチョークを回避させた 7)．

翼端板を頂点から後縁部までのみ設置すると重心が後方

に偏るという問題があるが，模型の安定性を考慮すると

重心は前方にあるほうが好ましい．しかし，実験では飛

行マッハ数 M = 1.7，飛行距離約 3m であることから模型

の不安定性により姿勢が崩れてしまう前に試験が終了す

ると考え，これを無視した． 

また，超音速複葉翼との比較対象用に単葉翼模型を製

作した．単葉翼模型は複葉翼の上下翼を張り合わせたダ

イヤモンド翼を採用した．この模型も，複葉翼同様に先

端を 0.3mm 残している．また，単葉翼模型には上下翼を

支えるための翼端板は必要ないが，複葉翼模型と同じ翼

端版を設置することにより，衝撃波の計測を行う際に体

積の違いによる衝撃波強度の差が少なくなるようにした．

また，両模型はそれぞれ 5 発ずつ飛行実験を行った． 

 

２．３．加速用サボ 

 バリスティックレンジでは駆動ガスにより試験模型を

射出する．そこで試験模型後方部に駆動ガスをシールす

る必要がある．また，実験時に加速管を傷つけないよう

に試験模型は加速用のサボに収める．図 6 に今回の実験

で使用した加速用サボを示す． 

加速用サボ後方部はブリッジマンシールとなっている．

これにより加速管をシールし後方の高圧駆動ガスを逃が

すことなく圧力を受け，模型を加速させる事が出来る．

実験時に模型と共に加速されたサボは，試験部直前のサ

0.3 mm1.15 mm 

12.7 mm 

23 mm
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ボ分離部管内で模型との抵抗差により自然分離する．今

回使用したサボは加工の都合上，図 6 の赤色部分に工具

の逃げの部分を作る必要があったため，加工の後図 6 赤

色部分をパテで埋めた．  

 

 

 

図 6 加速用サボ（パテで埋めた部分を赤色で示す） 

 

３．実験結果 

３．１．シャドウグラフによる可視化 

今回のシャドウグラフには高速度カメラを用い，1 フ

レームを 16µs とし露光時間は 2µs で撮影を行った． 

今回の実験に用いた設備ではロール方向の回転を抑え

ることは可能であるが，ピッチ方向及びヨー方向に関し

ては制御することは出来ず，サボとの分離の際のずれに

より模型に迎角が付く結果となった．従って，各々5 回

実験した複葉翼模型及び単葉翼模型の飛行実験の中で最

も水平飛行に近い状態の結果に関して議論を進める．図

7(a)には超音速複葉翼の迎角が約–3˚の場合，図 7(b)に単

葉翼の迎角が約–23˚の可視化図を示す． 

図 7(a) より超音速複葉翼の翼間では，先端から発生す

る衝撃波は設計通り反対側の翼の頂点にほぼ正確に当た

っていることが確認できた．しかし，模型後方からも衝

撃波が漏れ出ており，流れの非線形性や干渉が境界層や

迎角の影響により多少崩れてしまっていることを示して

いる．また，翼前縁には加工のため残した厚みから局所

的に強い衝撃波が発生していることが確認できる． 

図 7(a)を見ると試験模型の直後に加速用サボが飛行し

ている． 今回の実験では，試験模型の質量が約 3g で加

速用サボの質量が約 8.5g と試験模型に対し加速用サボの

質量が大きかった． そのため加速用サボの運動量が大き

く，サボ分離部から試験チャンバーに達するまでにサボ

が十分に減速されなかったため，試験模型と加速用サボ

の分離距離が十分でなかったことが図より確認できる． 

また単葉翼模型の実験では図 7(b)から見て取れる様に，

大きな負の迎角が付いてしまっている．単葉翼模型の実

験ではサボの加工時に出来た窪みをパテで埋めて使用し

たが，主たる試験模型と加速用サボの接触面がパテで埋

めた部分であり，パテの表面の面精度が非常に悪いため

に分離の際に模型がスムーズに加速用サボから分離され

なかった為と考えられる．今後の実験で改良が必要であ

る．  

 

 

(a) 複葉翼模型 

 

 

(b) 単葉翼模型 

図 7 シャドウグラフによる衝撃波の可視化 

 

図 8 は実験模型の姿勢の時間変化を表している．図

8(i) から(ⅳ)の時間間隔はそれぞれ 80µs である．今回の

実験ではチョーク現象を回避するために翼端板を模型の

後半部分にのみ設置したため，模型の重心が後方にあり，

模型の安定性が悪いという問題が存在した．そのため，

試験飛行中に模型が回転してしまう事が懸念された．し

かし図 8 の時間履歴を見ると単葉翼模型の場合は多少模

型がピッチ方向に回転している事が確認できるが，複葉

翼模型の場合は模型の迎角の変化がほとんど確認されな

かった．従って模型の不安定性は無視してよい事が確認

できた． 

25 mm 

25 mm 

27 mm 
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 (a) 複葉翼模型 

 

 

 

 

 
(b) 単葉翼模型 

  図 8  模型姿勢の時間変化  ((ⅰ)→(ⅳ)に時系列で並べてある．時間間隔は 各々80µs) 

(ⅰ) (ⅰ) 

(ⅱ) (ⅱ) 

(ⅲ) (ⅲ) 

(ⅳ) (ⅳ) 
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３．２．圧力波計測 

 本実験装置では，模型の飛行経路から 337mm 下方に

圧力センサを設置し，衝撃波の計測を行った．図 9 に計

測結果を示す． 

 

 
(a) 超音速複葉翼模型から発生した圧力波 

(ハイライト部分) 
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(b) 単葉翼模型から派生した圧力波 

(ハイライト部分) 

 

図 9 飛行経路より 337mm 下部で計測した実験模型から

発生した圧力波 

 

 図 9 の単葉翼模型と超音速複葉翼模型から発生した衝

撃波の正のピーク値を比較すると，単葉翼模型から発生

した衝撃波の正のピーク値が約 17.3kPa なのに対して，

超音速複葉翼模型から発した衝撃波のピーク値は約 5kPa

と非常に弱いことが確認できた．今回単葉翼模型の値と

使用した結果は，大きな負の迎角を持つ結果であり，迎

角がゼロの時よりもピークは弱く計測されているはずで

ある．しかし，超音速複葉翼から発生する衝撃波は単葉

翼の約 3 分の 1 程度であり，超音速複葉翼の衝撃波低減

性能は非常に強力であることが証明された． 

一方，超音速複葉翼の場合では図 7 のシャドウグラフ

の図からも見て取れるがサボから発生した圧縮波が模型

から発生した衝撃波と干渉しており，圧力波の負のピー

クを正しくとらえることができなかった．これはサボと

模型の分離距離が十分でなかった為である．今後の実験

ではサボの軽量化が必要不可欠である． 

 

４．結言と今後の課題 

本実験では超音速複葉翼および比較対象に単葉翼模型

を自由飛行させた．シャドウグラフの結果から，超音速

複葉翼翼間では数値シミュレーションを用いて予測した

通り衝撃波干渉が行われている事が確認された．また，

圧力計測の結果より超音速複葉翼から発生する衝撃波は

単葉翼から発生す衝撃波に比べ弱いことが確認され，超

音速複葉翼の低ブーム特性が実験的に証明された． 

 しかし，今回の実験では超音速複葉翼から発生する衝

撃波の正のピークを確認することは出来たものの，負の

ピークはサボから発生する衝撃波が干渉してしまい計測

することができなかった．超音速複葉翼から発生する衝

撃波を正確に計測するためには，サボを軽量化すること

によりサボと模型の分離距離を長くする事が必要不可欠

である． 
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Global Multidisciplinary Design Optimization for a Supersonic Wing 
by 

Naoto Seto (TMU), Yoshikazu Makino (JAXA), Jeong Shinkyu (IFS/Tohoku Univ.), and Masahiro Kanazaki (TMU) 

Abstract 
Multidisciplinary design optimization for supersonic wing geometry is carried out. The objective functions are to maximize lift to drag 
ratio and to minimize sonic boom intensity at supersonic cruise respectively, and to minimize wing weight. Multi-Objective genetic 
algorithm (MOGA) is applied as an optimizer, which Kriging model is used to reduce computational cost. For Kriging model 
construction, 75 sample points are evaluated. To obtain the information of the design space, functional Analysis of Variance (ANOVA) 
which is one of the knowledge discovery techniques is applied. According to their results, there is trade-off relationship among 3 
objective functions. ANOVA results say that the cambers of the wing section at root and kink are effective in lift to drag ratio, the inner 
wing sweep back angle is in sonic boom intensity, camber of wing section at kink and aspect ratio are in wing weight. Considering the 
calculation cost of objective functions, time-wise effective MDO tool has been constructed. 
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勾配計算法の再検討と新手法について 
嶋英志 

宇宙航空研究開発機構 
 

Reinvestigation and new method on gradient computation in MUSCL approach 
by 

Eiji Shima(JAXA) 
 

ABSTRACT 
Reconstruction method is the key for the spatial accuracy of MUSCL type CFD schemes. A new gradient calculation method 
based on WLSQ (weighted least square method) merging the benefit of G-G(Green-Gauss) method is presented. The method, 
named GLSQ (G-G based weighted least square method), has second order accuracy for non-orthogonal and non-constant linear 
mesh and gives proper gradient for thin curved mesh for which LSQ shows huge error. Although GLSQ is originally developed 
for hybrid mesh that combines octree and layered mesh, it also shows better accuracy in usual rectangle and triangle mesh.  
 

x0 XｊLｊｌｊ

ｓｊ

ｌｊ’

Lｊ’  
図1 計算セルと各変数の定義 

 

L :セル中心間距離 

l :セル中心とセル境界面中心距離 

L’ :Lのセル面法線ベクトル成分 

l' :lのセル面法線ベクトル成分 

s :セル面の面積 

q :セル中心の基本変数 

q  :セル面の基本変数 

V :セル体積 

F~  :セル界面に垂直な非粘性流束 

vF
~

 :セル界面に垂直な粘性流束 

( )tZYXX ,,=
r

 :セル中心座標 

( )tzyxx ∆∆∆=∆ ,,r
:セルからセル面へのベクトル 

( )tnnnn zyxx ,,=
r

 :セル面の単位法線ベクトル 

txr  :隣接セル方向への単位ベクトル 

α :セル面内挿値の内挿係数 

β :混合公式の重み係数 

Δ :セル中心間の差分 

ω :重み付最少自乗法の重み関数 

 

添え字 

i,j :周辺セルのインデックス 

o :着目するセルのセル中心値 

()o,j ：セル”o”の隣接セル”j”との境界面上の値 
 

1. はじめに 

八分木（2次元では四分木）直交格子と物体境界近くの

層状格子を組み合わせたハイブリッド格子は高レイノ

ルズ数流れのCFD解析における現実的複雑形状の解析

手法として有望である。そのソルバーとして、様々なセ

ル(検査体積)を任意多面体のセルとして統一的に扱うセ

ルセンター型FVM(有限体積法)は最もシンプルな選択

となりうる。更に、この様な手法が高精度かつ堅牢に構

成できれば既存の構造・非構造格子生成手法による格子

も全てを同じソルバーで対応することが可能になり応

用の幅が大きく広がると予想される。 
FVMの圧縮性流体のCFD解析手法としてMUSCL型スキ

ームが幅広く用いられている。MUSCLではセル内物理

量勾配算出が必要であり、任意の多面体に対する勾配計

算法は既に幾つか存在する[1-3]。その中で、LSQ (最小自

乗近似)による方法は点の配置に関わらず、線形分布を

厳密に再現できる利点が知られる。他方、G-G  (グリー

ン・ガウスの方法) はきれいな (対称性・等間隔性の良

い) 格子以外では、線形分布を再現しない。しかし、LSQ
は薄い歪んだ格子の場合に極めて誤差が大きくなりう

ること、一方、G-Gはそれほど酷い状況にはならないこ

と、WLSQ(重み付き最小自乗法)では、改善されること、

等が報告されている[1]。 
本研究の目的は、ハイブリッド格子を含む任意の多面体

に対し、既存の勾配計算方は不十分であることを明らか

にし、堅牢で、それを保てる範囲で高精度な新手法を構

築することである。特に堅牢性に関して再構築での単調

83第 41 回流体力学講演会 /航空宇宙数値シミュレーション技術シンポジウム 2009 論文集

This document is provided by JAXA.



 

性維持の課題を取り上げ、単調性を指針に、歪んだ格子

で、堅牢性と精度を調整する手法を提案する。 
 
2. 基礎方程式並びにスキームの基本 

NS方程式は積分形式で次のように書ける。 

∫∫∫ =+ dsdsdv vt FFQ ~~   (2-1) 

これを多面体のセルに適用することでFVMの基礎式が

得られる。 

( ) ( ) ( )∑∑ =+
j

jov
j

joot ssV ,,
~~ FFQ  (2-2) 

MUSCL型スキームでは、非粘性流束は、隣り合うセル

中心から外挿されたセル界面両側の物理量を用い、近似

Riemann流束などを用いて次のように計算される。 

( )jnoojjojo x ,,,, ,,~~ rqqFF =   (2-3) 

セル界面値の外挿には様々な方法があるが、ここではセ

ル中心での勾配を用いて次のように求める。 

( )joooojo xqqq ,, , r
∆∇+= φ   (2-4) 

ここでφは単調性を保つための勾配制限関数[4][5]である。

勾配制限関数は原則的に衝撃波などの不連続に対応す

るためであり、歪みの小さい格子上(6.3参照)での亜音速

流れでは不要、即ちφ=1で充分のはずである。本稿では

勾配制限関数は考慮せず、セル中心での勾配∇qの算出

法に集中する。また、セル中心勾配は、乱流モデルや粘

性流束にも必要で、計算法構築の重要課題の一つである。 
 
3. 既存の勾配計算法 

3.1 WLSQ による勾配計算 

WLSQ(Weighted Least Squares Method)による勾配計算は、 

( )∑ ∆−∆⋅∇=Π
j

jjj qXq
2r

ω , 0>jω  (3-1) 

を最小にするように勾配 q∇ を決めるものである。 

停留条件から次の連立一次方程式が導出される。 

∑ ∆=∇
j

jtjjj xqLq rωM   (3-2) 
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⎜
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⎛
=

ZZYZZX

YZYYXY

ZXXYXX

III
III
III

Μ   (3-3) 

∑ ∆∆=
j

jjjAB BAI ω   (3-4) 

 
3.2 WLSQの空間2次精度条件 

ωjとしてセル中心間の距離Ljを用いて 

N
jj L −=ω    (3-5) 

とする方法を、ここではWLSQ(N)と呼ぶ。重みなしの

LSQはWLSQ(0)として統一的に扱う。直線格子の交点上

の点などの対称性のある点分布に対してはWLSQ(3)が
空間2次精度を与えることが示される。 
 
3.3 G-Gによる勾配計算 

G-G(Green-Gauss)の定理により領域Ωの平均勾配は、領

域境界∂Ωでの表面積分を用いて次式で与えられる。 

dsxqVq n
r

∫
Ω∂

=∇ 1   (3-6) 

この公式を多面体に適用し面内の平均を q とする。その

値として下記の隣り合う格子点の内挿値 

( ) iioiiioi qqqqq ααα +−=∆+= 1  (3-8) 

を用いると近似勾配は次のように求められる。 

∑ ∆=∇
i

iniii xqsVq rα1   (3-9) 

 
4. 既存の手法の問題点 

4.1 G-Gの問題点 

G-Gはセル界面での平均値が正確であればセル内の正

確な平均勾配を与えるが、数値的には界面の平均値が近

似的にしか分からないので、一般には線形分布すら保存

できない。また不等間隔格子では高々1次精度である。 
 
4.2 WLSQ(N)での非等方点分布 

図2のような非対称の点分布を考える。図中の曲線で構

成される検査体積にG-Gを適用すると、セル界面の白丸

で真の平均値が与えられれば、境界の面積が適切な重み

として働くことで、二次精度で勾配を算出することがで

きる。一方、WLSQ(N)の場合には、点数の多い側の重み

が大きくなり、極端な場合、片側差分となってしまう。 

 
図2 非等方的な点分布の例 

 
4.3 WLSQ(N)での曲がった薄いセルでの勾配算出 
図3左に示す、僅かに曲がって並んだ薄いセルを考える。

ここでは、各方向では、等間隔格子と考える。対称性か

ら重み関数は 左右(ω1)および上下(ω2)で同じとすると、

WLSQを用いてy方向勾配は次のように求められる。 
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一方、差分近似による参照値は、 

( ) ( )242 2/ yqqqy ∆−=    (4-2) 

となる。（x勾配は両者で一致）よって、式(4-1)は、分

子前半の格子の曲がりによる誤差成分と式(4-2)と同じ

後半の上下の点の差分との重み付き平均になっており、

式(4-1)が式(4-2)に近似するには、次の条件が必要である。 

2
22

2
11 yy ∆<<∆ ωω   (4-3) 

格子の曲がり(角度)が小、すなわち、このケースの表記

では、 

1/ 11 <<∆ Ly    (4-4) 

かつ、 1/ 22 ≅∆ Ly の条件のもとでは 

2, ≥= − NL N
jjω    (4-5) 

は適切な重み関数であることが分かる。 
一方、図3右のように逆に縦に細長い格子(L1<<L2)の場合

に対しても、式(4-1)は同様に成立し、このケースも考慮

するとN=2、即ちWLSQ(2)のみが適切である事が分かる。 

 
図� ��の�る格子の例 

 
5. 新しい勾配計算法 

5.1 G-G の特徴を模擬する重み関数 

4.2で述べた非等方格子点分布に対するG-G点の特長は、

セル界面の面積が適切な重み関数として働くことによ

る。WLSQの定義式(3-2)とG-Gの式(3-9)を比較すると、

右辺のΔqiに関わる係数は、各々、 

WLSQ: 
itiii xqL r

∆ω   (5-1) 

G-G: 
iniii xqs r

∆αV
1   (5-2) 

となっている。直行性の良い格子では、 itin xx rr
≈  

であり、定数係数はWLSQでは無視できるので、 

iiii Ls /αω =    (5-3) 

であれば式(5-1)と式(5-2)は、同等になることが分かる。

次に図4のような、一次元不等間隔格子を例に、空間二

次精度の勾配算出を実現する重み関数を考える。内挿係

数αを 

( )2/2 iiiW Ll=α    (5-4) 

のように定義すれば、この内挿係数を用いた重み関数は 

( ) 322 4//2 −== jjjjjjjj LlsLsLlω (5-5) 

となり、sj,ljが一定であること考慮すると、二次精度の

WLSQ(3)と同等となる。ただし、一般のセルの場合には

αを定義するlj,Ljの選び方は自明ではない。歪の大きい

セルでの堅牢性および後述する八分木格子への対応を

考慮しセル面に垂直な方向の射影長lj’,Lj’(図1参照)を用

いてαを定義する。 

( )2'/'2 iiiW Ll=α    (5-6) 

最終的に 

( ) jjjjj LsLl /'/'2 2=ω   (5-7) 

を用いたWLSQをWLSQ(G)と呼ぶ。 

 
図4 一次元不等間隔格子の例 

 
5.2 G-GとWLSQの混合公式 

後述するように、WLSQ(G)は、少なくとも妥当な勾配を

算出する。しかし、WLSQ(G)を含むWLSQ全般において、

近似精度が高くとも再構築に用いた場合には大きなエ

ラーを生じる危険がある。それに対し、G-Gは、そのよ

うな問題を生じにくい。そこでWLSQでは対処できない

場合にG-Gに滑らかに切り替えられるよう、次のような

G-GとWLSQの混合公式を考える。(Appendix.B参照) 
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    (5-8) 
これはβ=1でWLSQ、β=0でG-Gの勾配を与える。 
WLSQとしてWLSQ(G)を用いると次元調整用の定数D
は1で良いので次の式を得る。 

( )[ ]
( )( )∑ ∆−+=
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j
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rr αβαβ

ββ

12
12 IM

 

 (5-9) 
これをGLSQ(G-G based WLSQ)と名付ける。βの算出法

については6.3項で述べる。WLSQと同様に3x3行列の反

転を必要とするが格子が時間不変であれば初期に一回
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計算しておけばよいので、計算量は、ほとんど増えない。 
 
6. WLSQ(G)による改良 

GLSQは、6.3項で述べるようにセルの縦横比が大きい場

合以外にはWLSQ(G)として振舞うので、ここでは

WLSQ(G)の性質を述べる。 

 

図5 四分木格子の例 

 
6.1 非等方点分布の場合 

例として、図5のような二次元格子を考える。点Pjの座

標、物理量をxj,qjのように表す。大きい正方格子の辺長

をhとし、対称性から、P1,P2の重みをωa、P3～P5の重み

をωbとすると、WLSQのx方向勾配は次のようになる。 
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     (6-1) 
次に、図6中のPTに仮想点を設け、平均値(q1+q2)/2を置い

て、P1,P2の代りに用いた勾配を求める。(WLSQ(G)を用

いれば2次精度近似となる。) 
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     (6-2) 
(3-25)、(3-26)を比較すると、 

aT ωω 2=    (6-3) 

の条件のもとで、式(6-1)の勾配はPTの位置にP1,P2の平均

値を置いたものと一致し、WLSQ(G)では式(6-3)が成立し

不等間隔性を正しく考慮できることが分かる。 
 
6.2 曲がった薄いセルの場合 

4.3項と同様のセルに対して、WLSQ(G) の重み関数式

(5-7)および 
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   (6-4)  

の関係を用いると、重み関数は、下記となり、定数係数

を除くとWLSQ(2)に一致する。 
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したがって、WLSQ(G)は、この場合でも適切である。 
 
6.3 歪んだセルでの単調性維持の課題 

WLSQ、G-G のいずれにおいても、セル界面の物理量外

挿値は次のようにあらわされる。 

∑ ∆=∆=−
j

jijiojo qCqqq ,
 (6-9) 

例えば、GLSQ では次のように書ける。 
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     (6-10) 
ここで、次のような単調性条件を要求する。 

jj qq ∆<∆    (6-11) 

したがって係数行列には、次のような条件が要求される。 

( ) 1max
max

<≡ ijCC   (6-12) 

例えば、滑らかな構造格子に中心差分を適用した場合に

は、下記が成立する。 

25.0
max

≈C    (6-13) 

G-G の係数行列は下式であらわされるが、セル界面が平

面で、各層の厚みが滑らかに変化する層状格子では状況

は構造格子と同様であることを示せる。 

( )
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⋅∆=   (6-14) 

GLSQ では式(6-12)を満足するようにセル毎にβを決め

る。β<<1 を仮定すると、式(2)はβの 1 次までの展開で

次のように書ける。なおここではαG=1/2 としている。 
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これより十分条件として次式が導かれる。 
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WLSQ のマトリックス M のため式(8)を満たすβは自明
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ではないが WLSQ(G)では下記が成立する。 

 分子

i

o

s
V2

≈   (6-17) 

 分母 jxr∆<   (6-18) 

これらを想定し、ハイブリッド格子での数値実験により

次の定義式が十分であることが分かった。 
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例えば、矩形格子の場合、縦横比が 2 までは完全に

WLSQ(G)で、それ以上では徐々に G-G の比率が増すこ

とになる。したがって、ハイブリッド格子の直交格子部

では WLSQ(G)のみが有効となる。 
 
7. 数値例 

7.1 円柱周り格子の例 

図 7 に示すような半径１の円柱周りの格子において関

数 q=r2 に対し半径方向微係数 qr を G-G、WLSQ(0)、
WLSQ(3)、WLSQ(G)で評価し厳密解と比較した。図 8,9
に矩形格子、三角形格子の結果を示す。まず、WLSQ(G)
は、いずれのケースでも比較的誤差が小さい。次に、両

ケースの WLSQ(0)、三角形格子の WLSQ(3)は物体近傍

で qr≒0 となって 100%近い誤差を生じている。また、

三角形格子では G-G の定式化で仮定する隣合うセル中

心間に境界線の中点があるという点配置の前提条件が

崩れるため誤差が常に大きい。ここには示さないが

GLSQ は WLSQ(G)と G-G の中間なので物体近傍では

G-G にそれ以外では WLSQ(G)と同様に振る舞う。 

  
図 7 円柱周りの格子(左、矩形、右三角形) 
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図 8 矩形格子の場合の誤差分布 
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図 9 三角形格子の場合の誤差分布 
 
7.2 単調性維持の確認 

図 10,11 に示されるような球(SPHERE)および

NACA0012 翼型(AIRFOIL)まわりの高レイノルズ数計算

用のハイブリッド格子において、6.3 項で述べた単調性

条件の成立を確認する。表 1 に式(6-9,12)で定義される

|C|max の全空間での最大値を示す。単調性条件を満足す

るには|C|max<1 が必要であるが、表に示されるように、

G-G、GLSQ、WLSQ(0)以外は、単調性を維持していな

い。この単調性の破れは、セルの縦横比が大きいところ

で生じる。縦横比の大きなセルでは G-G に切り替わる

GLSQ が単調性を維持していることも、これを裏付けて

いる。WLSQ(0)が単調性を維持しているのは、薄い層方

向の勾配を実質的に無視しているからであり、勾配算出

精度は低い。（4.3、7.1 項参照） 
表 1 各勾配計算法による|C|max 最大値 

AIRFOIL SPHERE
G-G 0.443 0.556
GLSQ 0.606 0.517
WLSQ(G) 553 290
WLSQ(0) 0.971 0.442
WLSQ(1) 3.031 4.156
WLSQ(2) 445 253
WLSQ(3) 58418 18469  

 

図 10 球周りのハイブリッド格子 
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7.3 2 次元翼型の粘性計算 

Mach 数=0.3 の NACA0012 翼型まわり流れ場の圧力分布

を図 11 に示す。手法の性質から、G-G は格子間隔が急

変するところで、WLSQ(0)は前縁付近の層状格子で問題

を生じるはずであるが、このケースでは GLSQ がやや滑

らかな等高線を示している以外大きな違いは見えない。

WLSQ(1-3,G)は 7.1 項で示した単調性維持の問題のため

安定に計算できなかった。 

 
    (a)G-G          (b)WLSQ(0) 

 
    (c)GLSQ 

図 11 翼型まわり流れの圧力分布比較 

 
8. まとめと課題 

ハイブリッド格子への適用を主眼に新しい勾配計算法

GLSQ の定式化を示した。GLSQ は、(1)不等間隔格子で

も最大 2 次精度、(2)曲がった格子においても適切な勾配

を計算する。(3)点分布の非対称性に影響されにくい、(4)
再構築での単調性の維持、等の特徴を持つ。 
今後、現実的なケースで精度の検証が必要である。また、

バーテックスセンター型 FVM 等の他のスキームにおい

ても有効性が期待される。 
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Appendix 
A. GLSQ 定式化のまとめ(αG=1/2 の場合) 
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( ) jjjjj LsLl /'/'2 2=ω   (A-4) 

βoはセル毎に次のように定義される。 
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B. 最小自乗問題としての G-G の定式化と混合公式 

G-Gによるx方向の勾配qxは形式的に次の関数の停留値

とみなすことができる。 
2
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これを利用して停留値がG-GとWLSQの混合公式を与え

る次のような関数が考えられる。 
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ただし、Dは次元調整の正定数である。この停留値は次

で与えられる。 
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低速流れにおける前処理付き陰解法と低散逸流束関数の性能比較 
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Performance Assessment of Low-Dissipation Euler Fluxes and 

Preconditioned Implicit Schemes in Low-Speed Flows 
by 

Keiichi Kitamura, Keiichiro Fujimoto, Eiji Shima, and Z.J. Wang 

ABSTRACT 

In low speed flow computations, compressible finite-volume solvers are known to A) fail to converge in an acceptable time and 
B) reach to unphysical solutions. These problems can be cured by A) preconditioning on the time-derivative term, and B) control 
of numerical dissipation, respectively. There have been many proposed methods thus far for A) and B) separately, but it is 
unclear which combination is “best” in low speed flows. We carried out a comparative study of well-known or 
recently-developed A) preconditioned implicit schemes coupled with B) low-dissipation Euler fluxes in the framework of steady 
flows. Then, accurate, efficient, and robust methods are suggested for low speed computations. 
 
１．はじめに 
 近年の数値流体力学(CFD)においては，圧縮性の効果

が小さいマッハ数が0.1以下の流れにおいても，圧縮性

の解法が用いられるようになってきている．これは， 
・ 既存の圧縮性コードをわずかに修正するだけで，

低速流れが解ける． 
という便利さを持つためであり，こうする事で 
・ 低マッハ数～高マッハ数が共存する流れ解析（例

：ロケットエンジン内キャビテーション[1]） 
・ 低速における音響場解析[2] 
など工学的に重要な解析へ適用できる可能性がある． 
ただし，このような計算においては，解法を適切に選

ばないと，A)収束性が劣化したり，B)解に大きな誤差が

生じたりする事が知られている．これらの問題はそれぞ

れA)時間積分に関する前処理[3,4]およびB)数値粘性の

制御[5-8]で回避可能であり，これまでに様々な手法が提

案されている（文献[9]が詳しい）．しかし，A)とB)それ

ぞれの中からどのような手法を組み合わせれば，効率良

く，精度の高い計算を行う事ができるのかは，取り扱う

問題や手法同士の相性に依存するため，これを数学的に

示す事は困難である． 
そこで本研究では，A)，B)について代表的な，または

最新の，いくつかの手法を用いて低速流れの数値計算を

行い，収束性や精度を比較する．ただし，本研究では対

象を定常問題に限る．これらの数値実験により，低速流

れの定常解を早く精度良く得られる方法を提案する． 
 

２．数値計算法 
解析コードは，現在JAXA/JEDIで開発している任意多

面体対応 の 非構造格 子 圧縮性流 体 解析コード

(LS-FLOW)である．LS-FLOWは再構築および時間発展

法にいくつかのオプションを有するが，本研究において

使用した数値計算法を第1表にまとめる．空間精度は2
次となる． 

第1表 数値計算法 
支配方程式 圧縮性Navier-Stokes方程式 
空間離散化 有限体積法 

勾配 Green-Gauss法[10,11]* 
非粘性項 （第2表に示す流束関数） 再構築 
粘性項 Wangの方法[12] 

時間発展 （第2表に示す陰解法） 
 

第2表 流束関数と陰解法 
 ベース 低マッハ数への改良版 

Roe[13] A-Roe[8] 
AUSM+[14] AUSM+-up[5] 流束関数
SHUS[15] SLAU[7] 

陰解法 LU-SGS[16] pLU-SGS[3] 
BLU-SGS[17]  

                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                              
* Green-Gauss法は，ハンギング･ノードのある直交格子には適

用困難である反面，本研究で用いるような物体壁に沿う格子に

は適している[10,11]． 
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更に，流束関数と陰解法については第2表にまとめる．

頁数の制約上，各々の手法の定式化については，各文献

に譲る．ここで， 
・ 低散逸流束関数には，いずれも（一様流マッハ数M∞

以外に）「カットオフ・マッハ数Mcutoff」を必要と

しないものを選んだ（注：SLAU[7]では，M∞も不要）． 
・ A-Roe (All-Speed-Roe) [8]には圧力安定項が含まれ

るが，各係数はc2 = 0.05, ρ∗u∗ = ρ∞u∞とした． 
・ ここでは，一般的な「前処理行列を用いた

LU-SGS[3]」の事をpLU-SGSと呼ぶ． 
・ 前処理行列で用いる係数には任意性があるが，ここ

ではK=1.0, Mcutoff = M∞とした．従って，前処理係数

ε = min (1, max (M2, M∞
2))となる[8,9]． 

・ BLU-SGS (Block LU-SGS)[17]は，LU-SGSにおける

対角行列のスカラー近似を行わない「広義の前処理

付き陰解法[18]」である． 
今後特に断らない限り，内部反復は1回（＝無し），

もしくは3回とし，クーラン数は安定性とコストの観点

からCFL=20とした．また，本研究で扱うような定常計

算では，しばしば局所時間刻み法が使われるが，ここで

は用いていない．更に，計算対象とする流れ場の条件（後

述）から，制限関数および乱流モデルは用いていない． 
 
３．計算対象と計算条件 
 本研究における計算対象はNACA0012翼であり，以

下の計算格子を作成した（第1図）． 

・ 2次元O型格子 
・ 周方向に201点，壁垂直方向に31点（非粘性計算）

または51点（粘性計算） 
・ 最小格子幅（粘性計算）：δ=1.0e-3（コード長は1） 
・ 遠方境界：物体からコード長の50倍の位置 
続いて計算条件を第3表に示す．迎角は0度である． 

ちなみに粘性計算には全ケースで共通の計算格子を

用いているが，壁垂直方向の最小格子幅はδ=1.0e-3 < 
0.1/sqrt(Re)であり，本研究で行ういずれの条件におい

ても境界層に対し十分な解像度を持つ[19]． 
 
４．計算結果と考察 － 内部反復無し 
 各条件における計算結果を第4表にまとめた．ここで，

記号はそれぞれ以下を示す． 
○：計算が正常な解（例えば第4図b，後述）に収束†． 
△：非物理的な解（例えば第4図a，後述）に収束，

もしくは解が振動． 
×：計算が発散． 

4-1) ケース0（M∞=0.5における検証計算） 
 このケースは多くの研究例でベンチマーク的に用い

られている[18,20]．計算結果例を第2図に示す（LU-SGS
とSLAUを使用）．第3図には抵抗係数CDの履歴を示す． 

このケースでは，後縁の剥離領域（第2図b中の逆流

領域）の開始点について参照値（コード長の80～89%）

が存在する．第4表中で“○”の結果が得られているい

ずれのケースでも，剥離位置はこの範囲に入っており，

流れ場の可視化結果もほぼ同一である．従って，これ

らについては妥当な計算が行われたと言える．他に特

a) 

 

b) 

 

第 1 図 計算格子： a) 非粘性計算用，b) 粘性計算用．

 

第3表 計算条件 
ケース 条件 

0) 粘性 検証 M∞=0.5, Re∞=5,000[18,20]

1) 非粘性 M∞=0.001 ～ 0.1 

2) 粘性 
低速 

M∞=0.01, Re∞=2,000[2,21]
 

a) �マッハ数�図 （0 < M < 0.59） 

 
 

b) 剥離領域（�速度�図 -0.01 < u < 0�後縁付近の

��図） 

 
第 2 図 ケース 0 の計算結果例(LU-SGS/SLAU)． 

a) LU-SGS 

 
b) pLU-SGS 

 
第 3 図 ケース 0（M∞=0.5，粘性計算）の抵抗履歴．

                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                              
† 厳密ではないが，ここでは「密度のL2ノルムが初期の4桁以
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筆すべき点を以下に挙げる． 
・ LU-SGSを用いた場合，A-Roe以外の流束関数との

組合せにおいて正しい解が得られている． 
・ LU-SGS/A-Roeは収束解が得られず解が振動して

しまっているが，剥離位置は上記の範囲内である． 
・ 前処理行列による収束性の向上は特に見られず

（第3図），むしろいくつかのケースで計算が発散

してしまった．理由として，i) pLU-SGS/AUSM+
の組合せによる不安定（後述）や，ii) pLU-SGSか
らLU-SGSへの切り替えとAUSM+-upの低速・高速

モードの切り替えの相性の悪さなどが考えられる． 

4-2) ケース1（低マッハ数における非粘性計算） 
ここではマッハ数をパラメタに，M∞=0.001, 0.01, 0.1

の各ケースについて非粘性計算を行い，手法による解

や収束性の違いを調べた．計算結果例を第4図に示す

                                                                                              
                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                     

上低下した状態」を「収束」と呼ぶ事にする． 

（LU-SGS/RoeおよびpLU-SGS/SLAUを使用）．また，

第5図には抵抗係数CD
‡の履歴を示す． 

第4� ��な陰解法・流束関数の組合せによる計算結果（内����し，CFL=20）のまと� 
（○：正�な解に収束，△：非�理的な解に収束�しくは振動，×：発散）．  

 ケース0)（検証） ケース1) ケース2) 
M∞=0.5 M∞=0.1 M∞=0.01 M∞=0.001 M∞=0.01 陰

解

法 
流束関数 

Re∞=5,000 Re∞= ∞（非粘性） Re∞=2,000 

Roe ○ △ △ △ △ 
A-Roe △ △ × × × 
AUSM+ ○ △ △ △ △ 
AUSM+-up ○ × × × × 
SHUS ○ △ △ △ △ LU

-S
G

S 

SLAU ○ △ △ △ △ 
Roe ○ × × × × 
A-Roe △ × ×（×：CFL=200） × ○（○：CFL=200） 
AUSM+ × × × × × 
AUSM+-up × ○ ○（△：CFL=200） ○ ○（○：CFL=200） 
SHUS ○ × × × × pL

U
-S

G
S 

SLAU ○ ○ ○（×：CFL=200） ○ ○（×：CFL=200） 

a) LU-SGS/Roe 

 
b) pLU-SGS/SLAU 

第 4 図 ケース 1(M∞=0.01，非粘性計算)の結果例(-1 < 
Cp < 1). 

a) M∞=0.1 

  
b) M∞=0.01 

 
c) M∞=0.001 

 
第 5 図 ケース 1(M∞=0.01，非粘性計算)の抵抗履歴．

                                         
‡非粘性流れなので，理論的にはゼロとなる．すなわち，計算結

果として現れる抵抗値は「誤差値」である[7, 9]． 
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 第4表と第4, 5図を照らし合わせると，次の事§が確認

できる． 
・ LU-SGS/Roeの組み合わせのように，A)時間積分に

関する前処理もB)数値粘性の制御も使わない場合，

計算は実行できるが，過大な数値粘性が非物理的

な振動として現れ，残ってしまう（第4図a）[2, 9]． 
・ pLU-SGS/SLAUのようにA), B)を組み合わせると，

正しい解が早く得られる（第4図b）． 
・ pLU-SGS/RoeのようにA)のみを使うと，数値流束

の数値粘性が正しくスケーリングされていない[3, 
9]ために，即座に計算が発散してしまう． 

・ LU-SGS/SLAUのようにB)のみを使うと，多くの場

合，計算が発散もしくは不安定な振動[2, 9]を示す．

ただしこの振動は，内部反復の回数を増やす事で

回避できる場合がある（後述）．しかしながら，

これは当然，計算量の増加につながる． 
以上をまとめると，第5表のようになる． 

                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                              

 計算効率の比較を，内部反復の有無を含め全てのケ

ースについて行うために，残差履歴をCPU時間にて比

較した．代表的な結果を第6図に示す．例えば，M∞=0.01
においては，第6表に示したようにpLU-SGS/SLAUは粘

性，非粘性のいずれの場合も，CFL=200では計算が発

散してしまった（よってこの場合は第6図に示していな §文献[2], [3], [9]などでそれぞれ用いられた手法についての，既

に個別に指摘されていた内容と一部，重複する． 

更に， 
・ 調べた範囲のマッハ数においては，手法の振る舞

いへのマッハ数の影響はほとんど見られない（第4
表）．ただし抵抗特性（＝誤差）については，M∞=0.1
では前処理行列／低散逸流束関数の効果がほとん

ど見られないものの，マッハ数が更に低くなるほ

ど顕著に現れる（第5図）[9]． 
4-3) ケース2（低マッハ数における粘性計算） 
 これは前処理の効果を簡単に調べるために文献[2], 
[21]で取り上げられているケースである．第4表から分

かるように，計算結果は概して対応する非粘性計算で

あるケース1(M∞=0.01)と同様であった．収束性につい

ても，ケース1(M∞=0.01)と同様であったため，これら

への粘性項による影響はほとんど無いと言える． 
 
５．計算結果と考察 － 内部反復有り 

内部反復を3回（BLU-SGSの場合は10回）行った場合

の結果を第6表にまとめた．大まかな傾向は，内部反復

無しの場合と変わらないが，概して内部反復を行う方

が，行わない場合よりも安定に計算ができている（一

部例外を除く）．この事は，特にA-RoeやBLU-SGSに
ついて顕著である． 
5-1) 計算効率について 

第6表 様�な陰解法・流束関数の組合せによる計算結果（内部反復3回，CFL=20）のまとめ 
（○：正常な解に収束，△：非物理的な解に収束もしくは振動，×：発散）．  

 ケース0)（検証） ケース1) ケース2) 

M∞=0.5 M∞=0.1 M∞=0.01 M∞=0.001 M∞=0.01 陰

解

法 
流束関数 

Re∞=5,000 Re∞= ∞（非粘性） Re∞=2,000 

Roe ○ △ △ △ △ 
A-Roe ○ ○ × × × 
AUSM+ ○ △ △ △ △ 
AUSM+-up ○ × × × × 
SHUS ○ △ △ △ △ LU

-S
G

S 

SLAU ○ ○ ○ ○ ○ 
Roe ○ × × × × 
A-Roe ○ ○ ○（×：CFL=200） ○ ○（○：CFL=200） 
AUSM+ × × × × × 
AUSM+-up × × ○（○：CFL=200） ○ ○（○：CFL=200） 
SHUS △ × × × × pL

U
-S

G
S 

SLAU ○ ○ ○（×：CFL=200） ○ ○（×：CFL=200） 
A-Roe ×（内部反復10回） ×（内部反復10回） ×（内部反復10回） 
AUSM+-up ×（内部反復10回） △（内部反復10回） ○（内部反復10回） 

B
LU

- 
SG

S 

SLAU ×（内部反復10回） 
 

×（内部反復10回） 
 

×（内部反復10回） 

第5表 低マッハ数に ける計算結果の傾向 お 

流束関数 
 

ベース 低散逸 
（前処理B） 

LU-SGS 
△（収束遅

く非物理的

な解） 

△ （収束遅いが

正常な解，もしく

は振動解） 

陰
解
法

 

pLU-SGS 
（前処理A） ×（発散） ◎ （収束早く正

常な解） 
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い）．これに対し，pLU-SGS/AUSM+-upはCFL=200で
も安定な計算が可能であった．このとき，残差が4桁低

下するまでの計算時間はCFL=20の場合の約半分であ

った（第6図）． 

・ A-Roe：解をより正確に求めたい場合 
・ AUSM+-up：計算結果を早く得たい場合 
・ SLAU：計算が安定に実行可能か不明な場合 

このようにして各ケースの比較を行った結果，第6
図からも明らかなように，pLU-SGS/AUSM+-upが内部

反復の有無によらず最も大きなCFL=2,000を取る事が

でき，内部反復有りの場合，全ケースの中で最も効率

的である事が分かる． 
5-2) 計算精度について 

ケース1の非粘性計算において，抵抗係数（数値誤差）

が最小となるのは pLU-SGS/A-Roeで 0.0019, 次いで

pLU-SGS/SLAUで 0.0037, そして pLU-SGS/AUSM+-up
で0.0049であった．従って，現れた数値誤差が最も小

さかったのはpLU-SGS/A-Roeの組合せであった． 
5-3) BLU-SGSについて 
 今回調べた中では，ケース2（M∞=0.01，粘性流れ）

においてAUSM+-upと組み合わせた場合のみ，正しく計

算が行われた（第6表）．この手法は内部反復を最大10
回程度必要とし[17]，例えばpLU-SGS/AUSM+-upの場合

に比べて11倍以上のCPU時間を必要としたため，今回

調べた範囲においては，あまり実用的と言えない．CFL
数の制御の仕方や内部反復の回数など，多くのパラメ

タが含まれる手法なので，更に注意深く検討を進める

必要があり，ここではこれ以上の議論は行わない． 
 
６．前処理付き手法の性能評価 

以上より，pLU-SGSと低散逸流束関数（二つの前処

理 A)と B)）の組み合わせを精度 (accuracy) ，効率

(efficiency)，堅牢性(robustness)の3つの観点から総合的

に評価すると，第7表のようになる．ここで堅牢性とは，

その手法を用いて行った全テストケースのうち，安定

に計算が行えたケース数の多さを表す．この表より，

一概に「ベストな手法」を決定できないものの，例え

ば以下の使い分けが提案できる． 

 SLAUの堅牢性を残しつつ，A-RoeやAUSM+-upの数

値粘性の求め方を組み合わせれば，より見通しの良い

流束関数が開発できる可能性がある． 

 
７．結論 
 いくつかの陰解法と数値流束を用いて低速流れの定

常計算を行い，以下の知見を得た． 
・ 前処理付き陰解法と低散逸流束関数を組み合わせ

ると，精度の良い結果が早く得られた．中でも，

以下の事からpLU-SGS/A-Roeの組み合わせが精度，

pLU-SGS/AUSM+-upが効率，pLU-SGS/SLAUの組み

合わせが堅牢性の観点でそれぞれ最良である． 
非粘性計算における抵抗（＝誤差）は，A-Roe
で最小である． 
AUSM+-upに比べると，A-Roe，SLAUはCFLを
大きく取れない．よって，「計算を安定に実行

できる最大 CFL 数」を用いた比較では， 
AUSM+-upが最も収束性が良い．また，この事は

内部反復の有無によらない． 
安定に計算で来たケースが最も多かったのは

SLAUである．AUSM+-upは，M∞=0.5程度の流れ

において計算が発散してしまう事例があった． 

a) ケース 1：M∞=0.01 (非粘性) b) ケース 2：M∞=0.01 (粘性) 

第 6 図 ケース 1(非粘性計算)およびケース 2(粘性計算)における残差履歴(M∞=0.01)－内部反復無しまたは 3 回 

第7表 前処理付きLU-SGSと組み合わせた低散逸流

束関数の性能評価  

 精度
(Accuracy) 

効率
(Efficiency) 

堅牢性
(Robust- 
ness) 

A-Roe ◎ ○ × 

AUSM+-
up △ ◎ △ 

pL
U

-S
G

S 

SLAU ○ △ ○ 
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[8] Li, X.S. and Gu, C.W.: An All-Speed Roe-Type Scheme 
and Its Asymptotic Analysis of Low Mach Number 
Behavior, J. Comput. Phys., Vol. 227, pp.5144-5159 
(2008). 

・ よって低散逸流束関数は，前処理付きLU-SGSと組

み合わせて，例えば以下の使い分けができる． 
A-Roe：解をより正確に求めたい場合 
AUSM+-up：計算結果を早く得たい場合 
SLAU：計算が安定に実行可能か不明な場合 [9] 嶋英志：AUSM 族全速度スキームと前処理付き陰

解法，第22 回数値流体力学シンポジウム, C7-4, 2008. ・ 前処理付き陰解法と，数値粘性を制御しない流束

関数を組み合わせると，計算が即座に発散した． [10] 嶋英志：勾配計算法の再検討と新手法について，第

41回流体力学講演会 /航空宇宙技術シンポジウム2009, 
1D9 (2009)． 

・ BLU-SGSは，使用する際のパラメタ設定にまだ検

討の余地があると考えられる． 
[11] Mavriplis, D.J.: Revisiting the Least-Squares 
Procedure for Gradient Reconstruction on Unstructured 
Meshes, AIAA Paper 2003-3986 (2003). 

・ 以上はマッハ数や粘性の効果にあまり依存しない． 
 今後は，局所時間刻み法や，pMFGS[7]など他の陰解

法の利用，非定常問題や様々な速度場が混在するケー

ス[1]への適用など，更に検討を続けていく予定である． [12] Wang, Z.J.: A Quadtree-based Adaptive Cartesian/ 
Quad Grid Flow Solver for Navier-Stokes Equations, 
Computers and Fluids, Vol. 27, No. 4, pp.529-549 (1998). 
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非保存形の FEM 定式による衝撃波解析 
真鍋圭司   西尾正富 

福山大学工学部機械システム工学科 

 

Shock Wave Analysis by Non-conservative FEM Formulation
by

Keiji Manabe and Masatomi Nishio

ABSTRACT
The hypersonic -flow including shock wave problems are usually analyzed by solving compressible flow equations written by

conservative form.   In this study,  shock wave analysis is carried out by solving non-conservative form of governing equations by Finite 
Element Method (FEM).  First, it is shown that the non-conservative form of 1-dimensional Burgers equation can be properly solved by 
using upwind scheme of Finite difference method (FDM). This FDM formulation for 1-dimensional non-conservative Burgers equation
can be obtained from FEM by using 1-dimensional linear shape function and Upwind Petrov-Galerkin (SUPG) method. Consequently the 
same computational results of FDM and FEM for 1-dimensional Burgers equation is obtained.  Second, compressible Navier-Stokes
equations are changed to the  non-conservative form. It is important for analyzing shock wave to consider artificial viscosity term, therefore,
the non-conservative formulation is conducted for the equation including artificial viscosity term.  The detail of the non-conservative
formulations of governing equations are shown. This type of equations are introduced to the program of FEM, and the 2-dimensional axi-
symmetric problem is calculated. The calculation result of shock wave around the Re-entry capsule under the condition of Mach 10 are
shown, and the good agreement with experimental result is obtained.    It is concluded that non-conservative form of governing equations of 
compressible fluid can also analyze the shock wave by considering the artificial viscosity term.

１．はじめに

圧縮性流体における衝撃波を解析するには、保存形で

表された支配方程式を数値的に解くのが一般的である。

数値解法としては差分法 (Finite Difference Method; FDM)
に基づくものが多いが、著者らの有限要素法 (Finite 
Element Method; FEM)による衝撃波解析も報告されてい

る 1), 2)。

一方、非圧縮性流体の解析は、非保存形の式を用いて

行われることが一般的であり、さまざまな流れの解析に

実績を上げ、CFD(Computational Fluid Dynamics) の技術

はほぼ完成していると思われる。

圧縮性流体解析においても、保存形の式から質量保存

の式を消去して式変形すれば、非保存形の式が導かれる。

双曲型問題において保存形は衝撃波のような不連続を弱

解として捉えることができる。これを非保存形に書き直

して解析する場合は、不連続部を人工粘性によりなめら

かにして取り扱う。この人工粘性を０に近づけた極限の

解が、保存形、非保存系の両者一致するかは数学的には

明らかにされていない。しかし本研究は工学的立場から、

非保存形での衝撃波捕獲解析の実用的構築を試みる。そ

こで非保存形で書かれた支配方程式を、FEMを用いて衝

撃波解析を行った結果について報告する。

２．非粘性 Burgers 方程式の解析 

衝撃波を解析する場合、

(1) 不連続の部分をシャープに取られる

(2) 不連続の部分の移動速度は、弱解から導出される値

と一致する。

などの要求があり、それらに対し保存形の式を用いる

ことが良いとされる。そこでまず衝撃波解析の基本方程

式である１次元非粘性 Burgers 方程式を対象とし、上述

のことが非保存形の式により解析できるか調べる。解析

手法は、FDM、FEMの２種類とする。

２．１ 差分法による解析

１次元非粘性 Burgers 方程式は、非保存形では次式で

ある。なお、u>0 する。

0=
∂
∂

+
∂
∂

x
uu

t
u

・・・(1)

この式を FDMによって解析する。移流速度を U とし

風上差分により式(1)を近似すれば、次式となる。

                    (a)  u の初期分布

                  (b) 数値解析結果

図１ Burgers 方程式の差分解析結果（その 1）
（Δx=0.04, Δt=0.02, CFL=0.5）
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本報告では移流速度 U として、風上側 (i-1) との格子平

均をとり、次のように近似する。

2
1

n
i

n
i uuU −+= ・・・(3)

添字記号は通常用いるものと同様に、上の添字 n は時

間ステップ、下添字 iはｘ方向の格子の番号である。

この差分スキームで、数値計算した結果を図１、図 2 に

示す。図１は、図(a) に示すようにはじめ (0-step) 階段

状の不連続部分を持つ変数ｕの分布を初期条件に与えて

いる。時間とともに、右方向に不連続のシャープさを保

ちつつ移動していることが分かる。また風上差分である

から１次精度だが、解になまりはあまりなく、振動もし

ていない。

不連続部の移動速度は、理論では不連続部の跳びの速

度の 1/2で、( 0+1 )/2 = 0.5 であるから、この計算条件の

Δt = 0.02 では 100 Step でｘは１ だけ進むはずである。

図より不連続部の移動速度はほぼ理論どおりとなってお

り、非保存形の式(1)でも妥当に解析できることがわかる。

図２は、初期に二つ不連続部があり、衝撃波と膨張波

の存在する例題である。

                   (a)    u の初期分布

                  (b) 数値解析結果

（Δx=0.08, Δt=0.04, CFL=0.5）

図２ Burgers 方程式の差分解析結果（その 2）

図２からわかるように、振動もなく妥当に解析されている

ことが分かる。

ところで、式(1)を保存形で表した次式

0=
∂
∂

+
∂
∂

x
f

t
u 2

2
1 uf = ・・・(4)

を風上差分すると次式になる。
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この式の第２項を因数分解して整理すると、式(2)が得ら

れる。

Burgers 方程式は保存形の式を用いて解析するのがよい

とされる（例えば文献 3）)が、本報告のように非保存形

の式に変形しても解析可能と思われる。

２．２ 有限要素法による解析

前項の Burgers 方程式を FEM で定式化する。式(1) に

重み関数 w をかけて積分する。

0=







∂
∂

+
∂
∂

∫ dx
x
uu

t
uw   ・・・(6)

積分項の第２項に SUPG(Streamline Upwind Petrov-
Galerkin)法を導入して、風上差分的な効果を導入する。

0=
∂
∂

+
∂
∂

∫ ∫ dx
x
uWUdx

t
uw ・・・(7)

x
wUwW
∂
∂

+= τ

τは安定化パラメータであり、次式とおく。

U
x

2
∆

=τ ・・・(8)

１次元の１次要素で定式化し、式(7)の第１項目の行列

を対角化し、時間積分に陽解法を適用する。そして、Ｕ
は要素内で要素両端の節点の値の平均値とした場合、

FEMは前項で示した差分による定式と一致する。（この

定式化の詳細は、本論文の最後の付録に示す。）

従って当然ながら FEMによる計算結果は、FDMによ

る図１、図２と全く同じである。そこで、次に衝撃波を

解析することを目的に、保存形で書かれた支配方程式を

非保存形に式変形するという方針で、定式化を行う。

３．圧縮性流体の解析

３．１ 保存形の支配方程式

流れの基礎式は質量保存、運動量保存、エネルギー保存

の３種類の保存式で表される。すなわち、保存形の定式は

次に示すとおりである。
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ここで記号は通常用いられるものと同じで、ρは密度、

vi は速度、e は全エネルギー、σik は応力である。なおこ

れらの式において添字 k および m には総和規約を用いて

いる。これらの式をまとめて変数を次のように表示する。
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この表示を用いれば、式(9)、(10)、(11)は次の形にま

とめられる。
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これは、圧縮性、非圧縮性流体の両方に成り立つ式で

ある。圧縮性流体の解析は、通常の場合この式を用いて

行う 3)。

衝撃波を捕獲するには、右辺に人工粘性項を加える必

要がある。νを定数（安定化パラメータ）として、
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この人工粘性項が衝撃波解析に対し重要な項となる。

３．２ 非保存形の支配方程式

次に、本研究の目的である非保存形式で解析を行うた

め、次の変数を導入する。
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すなわち、Ｕ＝ρＶ であり、これを式（14）に代入す

ると、
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これを式変形して、
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式(15)において、V=1、Gk =0の場合の質量保存則は、次

のようになる。
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これを用いると、式(17)の第１項は消える。

運動量保存式は、式(15)で V=vi、Gk =σik の場合で、
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エネルギー保存式も同様に、式(15)で V=e、
Gk = vmσmk ― qk の場合で、
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となる。さらにこの式を、εを内部エネルギー、CVを定

圧比熱として、

kkVkk vvTCvve
2
1

2
1

+=+= ρε ・・・(21)

の関係から、運動量保存式を用いて書き換えると、式

(20)は次のように温度 Tを変数として次のように簡略化

される。
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これらの式は，ただ書き換えただけであるから、圧縮、

非圧縮性流体のいずれにも成り立つ式である。

以上をまとめると、密度、速度、温度を変数として、

















T
vi

ρ
・・・(23)

とする。これらを変数とし、支配方程式を非保存形で書

くと、次のようになる。

○質量保存式

αρρ
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∂
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+
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x
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・・・(24)

 ○運動方程式
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 ○エネルギ式
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ここで、D/Dt ＝∂/∂t + vk ∂/∂xk は物質導関数である。

これらの式は、非圧縮性流体や固体の解析によく出てく

る形の式であり、それに人工粘性に相当する項α、βi、
γを加えた形になっている。

α、βi、γは、具体的には次式である。
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これら非保存形の式を用い、FEMによる基礎式の導出

過程に従い、次の手続きで離散化を行う。

(1) 重み関数 w をかけて積分する。移流項に掛ける重み

W は SUPG法に従う。すなわち、

k
k x

wUwW
∂
∂

+= τ ・・・(30)

ここで、移流速度 Uk は、要素周りの節点の平均値と

する。

(2) 圧力、応力の項や、人工粘性の項は部分積分し、１

階の微分にする。

(3) 時間微分の項の行列を対角化し、時間積分に陽解法を

適用する。

 安定化パラメータであるτ、νは、次式 4)を用いた。
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2 22
−
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=
h
U

t
iτ , iUh

2
=ν ・・・(31)

ｈは要素長さであり、νは衝撃捕獲項に基づく。

４．結果および考察

以上で示した非保存形 FEM定式を用い、再突入カプ

セル（MSUR）周りの流れの解析を行う。カプセル模型

は、図 3に示すとおりであり軸対称の形状を有する。

計算条件は、既報の風洞実験と同条件で解析した。す

なわち、一様流密度 4.5×10-4 kg/m3、一様流速度 1,500
m/s 静温度 54K のマッハ 10の条件である。

この模型まわりを要素分割した例を図 4に示す。図は

見やすくするため４つの要素を一つの要素で表している。

このモデルでは、節点数 10,579、 要素数 10,360 で軸対

称モデルである。計算は時間増分⊿t=1.0 ×10―7 (s)で
4,000 stepで行った。

図３ カプセル模型の概要

図４ カプセル周りの要素分割例

図５に、計算で得られた密度分布を示す。上半分が計算結

果、下半分がシュリーレン法による実験結果である。この

計算結果は、この計算結果は、保存形の基礎式による
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 図５ 計算結果と実験結果の比較

既報 1) の計算結果とほぼ一致する。従って、非保存形の

式を用いた場合でも、FEMにより衝撃波は妥当に計算で

きることがわかる。

 非保存形の形式は、非圧縮性流体の解析によく用いら

れているが、圧縮性流体の解析も可能であることが明ら

かになった。ただ、人工粘性という人工的な項が必要と

いう点で、理論的にはあいまいな部分が残ると思われる。

５．結論

 本研究の成果を以下にまとめる

１）１次元非粘性 Burgers 方程式を、非保存形式の風上

FDMにより解析した。移流速度を上流側との平均を取

ることにより、妥当な解が得られた。

２）この１次元非粘性 Burgers 方程式を FEMにより解析

する場合、SUPG法を導入し、質量マトリックスを対

角化すれば風上 FDMと一致する。（具体的定式化は

付録参照）

３）保存形で表示した流体の基礎式に人工粘性を加え、

非保存形に式変形した。これにより FEM解析を行っ

た場合、衝撃波が妥当に計算され、保存形により解析

結果とほぼ一致した。

以上のことから、衝撃波の解析は、非保存形の式に人

工粘性を加えることにより、FEMにより計算可能である

ことが分かった。
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付録．１次元 Burgers 方程式の FEM定式 

１次元 Burgers 方程式は、非保存形式で、式(1)
であり、FEMの定式化により、式(6),(7) を用いると次式

になる。なお U は要素内で一定とする。
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付図１ １次元領域の有限要素分割

いま、重み関数 w と変数 u を形状関数φ を用いて、

次式で近似する。付図１のように 1次元の領域を、長さ

Δｘの要素で等分割し、要素ｋの両端の節点を１、２と

すると、
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これらを式（付 1）に代入し、重み関数ｗが任意という

条件から、次式が要請される。
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ここでは、
t
u
∂
∂

 を
•

u  と書いた。

形状関数を 1次線形関数とすると、次の積分値は次式

になる。
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これらを用いると、式（付 3）は、次式になる。
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次に各行の値を対角項に加え、第１項目の行列を対角

化する。すなわち、
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すると、式(付 5)は次のようになる。
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いま、安定化パラメータτを式(8)で、τ=⊿x /2U とおく

と、式(付 7)は簡単になって、
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付図２ 要素方程式の全体への組込み

これが、FEMの要素方程式である。FEMの手順で、こ

れを全体行列に組み込む。

 いま、付図２のように節点 i の回りの要素ｋ、ｍ を

考える。U は要素内で一定としたが、要素ｋの U を U(k)、

要素ｍの U を U(m) とおくと、要素の方程式は、
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○要素 mについて
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となる。これを全体行列に組み込んだ場合、節点 i に

関する式は式(付 9)の第２式、式(付 10)の第１式を重ね

合わせて、
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すなわち、
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となり、空間的に風上差分の式となる。U(k)は要素内で

要素の両端の節点(i-1),iの値の平均とする。

2

1
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ii
k uuU +=

−

・・・(付 13)

そして時間的には、第１項を前進差分化し、移流速度 U
に関して、要素ｋの両端節点の平均を取ると、本文

式(2)(3) を用いたものと等しくなる。

                  （付録終わり）
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Measurement of surface pressure fluctuation in hypersonic boundary layer 

TANNO Hideyuki, KOMURO Tomoyuki, SATO Kazuo, ITOH Katsuhiro*1, FUJII Keisuke*2

*1Japan Aerospace Exploration Agency, Kakuda, Miyagi 981-1525 
*2Japan Aerospace Exploration Agency, Chofu, Tokyo 182-8522 

 

Abstract
Surface pressure measurement of a 7° half-angle cone model was conducted under hypersonic 

high-enthalpy flow condition. The measurement was performed in the impulsive facility HIEST. To 
change the Reynold's number, stagnation enthalpy was varied from H0=3.5 MJ/kg (Re=6.0x106/m) to 
H0=8.2 MJ/kg (Re=1.6x106/m). On the cone model, Eighty-six miniature co-axial thermocouples were 
flush-mounted on the surface of the model to measure heat flux distribution. Surface pressure fluctuation 
was measured in order to observe the second-mode instability in the boundary layer. The heat flux 
distribution measurement indicated that transition occurred on the model at approximately Re=4.0x106.
Surface pressures exhibited peaks in their frequency spectra that were thought to represent second-mode 
instability. 

1

2
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Fig.1 A 7° half-angle cone model. Four piezoelectric pressure transducers (PCB132A37) were mounted on the surface of
the model at X=656mm, 782mm, 908mm and 1034mm.

a b

Fig.2 Schematics of pressure transducer installation on
the model surface.  a:Left-hand figure is a standard
installation of PCB132A37 with o-rings. b:Right-hand
figure shows the modified installation with cotton
threads and silicone caulk. 

Table.1 Test flow conditions. 

Fig.3 Frequency spectra of the surface pressure
transducers. These spectra were obtained from a
hammering test using a plastic hammer.

102 宇宙航空研究開発機構特別資料　JAXA-SP-09-011

This document is provided by JAXA.



3

4.

a

b

Fig.4 a(top): Heat flux distribution along the model axial
direction. b(bottom): Repeatability of the each Shots.
Heat flux distribution appears approximately similar
from Re=5.3x106/m to 5.9x106/m.

a

b

c

Fig.5 Frequency spectra of the surface pressure 
fluctuations. a(top):Shot No.1721 (Re=1.6x106/m), 
b(middle): Shot No. 1719 (Re=3x106/m) and c(bottom): 
Shot No. 1717 (Re=5.6x106/m).
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ペットボトルロケットの非定常推力特性に関する研究

板倉嘉哉，本田祐基（千葉大学教育学部）

Unsteady Thrust Characteristics of Water Rocket 
Yoshiya ITAKURA and Yuki HONDA (Chiba University, Faculty of Education) 

Abstract
Unsteady thrust characteristics of water rocket have been investigated experimentally. The results of the observation by a high-speed 

camera show that the state of the operation fluid flow is classified into three patterns. The time history of the thrust is observed oscillating 
change, and the frequency characteristics are analyzed by FFT and DWT. However, all the causes of oscillating behavior of the thrust are 
not elucidated. The transition time from liquid-phase flow to churn flow buried in the oscillating thrust is detected as a discontinuous point 
in the thrust curve by applying wavelet transform technique. 

１．緒言

千葉大学教育学部機械工学研究室では，小学校や

中学校における科学や技術，ものづくりに関する啓

蒙教育の試みとして，紙飛行による飛行原理の理解，

小型風洞による翼面上の剥離現象の可視化，ペット

ボトルロケットの推進原理などの教育実践をおこな

ってきた．飛行の原理を教授するばあい，我々には

十分な予備知識があり，教材開発も比較的容易であ

る．しかし，ペットボトルロケットの推力特性に関

する情報は非常に少なく，渡辺による推力制御１）

や，太田による最適飛行条件２）に関するものなど，

数編の学術論文しか存在しない．ペットボトルロケ

ットを作用・反作用による推力発生原理の教材とし

て採用するためには，自らの手で力学的特性を十分

に把握し，教材研究をおこなう必要がある．また，

ペットボトルロケットの推力発生原理は水と空気の

みを使用した単純なものではあるが，わずか1秒以内

に速度域は亜音速から遷音速にまで変化し，作動流

体も単相流から気液二相流に変化する非定常な混相

流であり，流れ場中でのスロッシングや波動現象な

ど，流体力学的な興味の尽きない題材でもある．

本報告では，ペットボトルロケットにおける時間

的に変化する流れ場の高速度カメラによる撮影，ボ

トル内圧力および推力の時間変化を計測し，データ

の時間‐周波数解析をおこなうことにより，その非

定常特性を明らかにした．また，ペットボトルロケ

ットが発生する推力の解析モデルを構築し，実験結

果と比較することにより，その妥当性を検証した．

２．実験装置および方法

ペットボトルロケットの推力およびボトル内圧の

時間履歴を計測するために，本実験で使用した装置

の概要を図１に示す．装置全体は直径48 mmの単管

パイプで製作されており，地中500 mmの深さに土台

部分を埋設し，水噴射時の衝撃力による振動を極力

抑える構造としたが，ロケット支持装置および力セ

ンサーを含めた計測系全体で，数種の固有振動が観

測された．その詳細については３章冒頭で述べるこ

とにする．

図１ 実験装置概要

推力はペットボトルロケット支持部と架台間に設

置された 6 軸力覚センサー（ニッタ株式会社

IFS67M25A25-I40）により検出され，DSPレシーバ

ーボードを介してコンピュータに取り込まれる．な

お，本実験で使用した6軸力覚センサーは最大8kHz

での測定が可能であり，時間的に変動する推力を計

測するのに十分な性能を有している．ロケット内の

圧力はボトル後端から耐圧ホースで圧力センサーに

導かれ，動歪増幅器およびA/D変換器を介してパー

ソナルコンピュータに取り込まれる．噴射時の流れ

場は高速度カメラ（カシオ計算機株式会社EX-F1）

により記憶され，流れ場の様子や流動形態の切り替

わる時刻などが計測される．また，実験では容量

1500mlのペットボトルを使用し，表１に示すように，

初期ボトル内水量を体積比で0~50%，初期内部圧力

を0.1~0.4MPaに実験条件を変化させて推力および内

部圧力の計測をおこなった．

Test bed

Pressure sensor 

Strain amplifier 

A/D converter 

DSP receiver

Force sensor

PET bottle
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表１ 実験条件

３．結果および考察

推力測定試験に先立ち，体積比で0~50%の水を注

入したペットボトルを測定装置に取り付け，加振す

ることにより得られた力センサーからの信号を周

波数分析した．これは，計測系を含めた測定装置全

体の固有振動を同定し，推力測定データから雑音と

なる振動成分を除去するための予備実験である．そ

の結果，装置全体として，75Hzおよび175Hz近傍の

二つの振動モードを有しており，その中心周波数は

ボトル内圧には依存しないが，初期水量の増加とと

もに低下することが確認された．水を注入したペッ

トボトルを含む計測装置全体として，一種のばね‐

質量系を形成していると考えられる．

３．１ 流れ場の時間変化

図２の写真は，初期水量30%および初期内圧0.4 

MPaにおける噴射時の様子を，高速度カメラにより

撮影した画像である．流れ場は，噴射開始から0.298

秒までは水のみの噴射であるが，その後，チャーン

流に遷移し，0.476秒以降は空気のみの噴射となり，

３段階に分かれていることが確認された．特に，チ

ャーン流遷移への過渡的な状態においては，水自由

表面のスロッシングから旋回流となった後，水噴射

が終了するよりも前にチャーン流へと移行しており，

非常に複雑な流れ場を形成していることがわかる．

    

図２ 噴射時の高速度撮影画像（1200fps）

３．２ ボトル内圧力の時間変化

図３は実験で得られた，初期水量30%，内圧0.4 MPa

における，ボトル内圧（ゲージ圧）の時間変化であ

る．図中の0.298秒および0.476秒の線は高速度撮影

から得られた，流動形態が変化する時刻を示してい

る．チャーン流へ遷移する0.298秒までは水のみが噴

射しており，水の流出によりボトル内部の空気は膨

張し，圧力は緩やかに低下していく．しかし，チャ

ーン流へ遷移後からは，内部空気自体の流出が始ま

るため，圧力は急激に低下することになる．また，

空気噴射のみとなる0.476秒後からは，ボトル内・外

の圧力比が低くなっていることもあり，圧力の低下

は緩やかになっている．なお，図３からは判別しに

くいが，0.298~0.476秒のチャーン流噴射時に，微小

な圧力変動が確認された．
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図３ ボトル内圧力の時間変化

３．３ 推力特性

推力の時間変化 初期水量30%，内圧0.4 MPaにおけ

る推力の時間履歴を図４に示す．全噴射時間は0.55

秒程度あるが，噴射終了後も推力が零とならないの

は，作動流体の重量分が推力として残るためである．

正味の推力は各時刻において噴射重量を差し引いた

ものとなるが，現時点では，その値を正確に見積も

ることができないので，力センサーで得られた推力

をそのまま利用した．作動流体の流出によるボトル

内の圧力が低下するとともに，流動形態が水→水＋

空気→空気と変化するため，推力は時間とともに変

化することになる．また， 推力の時間変化において

特徴的なのは，噴射直後の約0.1秒間およびチャーン

流噴開始前後の0.2秒間に振動的推力が観察される

ことである．噴射直後の変動は，当初，内部空気中

での膨張波が関係しているのではと思われたが，後

述するように，その変動成分は支持装置全体の固有

振動に起因するものであり，流体力学的な現象によ

るものではないことが判明した．また，高速度撮影

結果からは0.298秒で単相流からチャーン流へと遷

移しているが，推力測定の結果からは遷移への前段

階でスロッシングから旋回流が発生する0.283秒頃

から推力の変動が観測されている．チャーン流への

遷移時刻は，この振動波形に内に埋もれており，図

0~0.298 sec 0.298~0.476 sec 0.476 sec ~
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ヘリコプタの流れ場解析におけるSLAUスキームの適用 
 

田辺安忠，齊藤 茂 （宇宙航空研究開発機構） 
大谷一平 （東京ビジネスサービス） 

 
Application of SLAU Scheme to Helicopter CFD 

 
by 

Yasutada Tanabe and Shigeru Saito（JAXA） 
Ippei Otani (Tokyo Business Service Co., Ltd) 

 
Abstract 

The flowfield around a helicopter is generally very complicated.  Unsteady flow regions where the dominant flow 
velocities ranging from the very slow to the transonic co-exist, cause computational difficulties for numerical schemes 
without pre-conditioning treatment.  An efficient and robust all-speed scheme SLAU is incorporated into a moving 
overlapping grids approach and a new CFD code named rFlow (rotor Flow solver) is developed.  Comparisons and 
validations of the new CFD code are performed and advantageous results are obtained.  The capability of this new code 
is shown with samples of complicated flowfields around rotary wings. 
 
��はじめに 

 ヘリコプタはそのすぐれた飛行能力から、救急救難な

どの場面でますます多く使われるようになってきてい

るが、その運用を阻害する要因としては騒音問題がよく

挙げられる。また、乗り心地も一般的に振動が大きいと

いわれている。特に飛行状態によって、騒音の発生とと

もに振動も大きくなる傾向にある。これら騒音と振動の

発生する主な空力的な原因としては、回転するブレード

の後流と別のブレードが干渉することで、ブレード表面

の圧力変化が激しく、空力荷重もそれに従って大きく変

動することが挙げられる。よって、回転翼の空力騒音や

振動を改善するためには、その発生メカニズムの詳細な

解明が不可欠であり、実験手法とともに、CFDによる流

れ場の解明も重要な手段として期待されている。 

 しかしながら、固定翼の一般的な流れ場と比較して、

回転翼周りの流れ場においては、低速から遷音速までの

流域が併存し、また、ロータ・ブレードが回転しながら、

弾性変形を伴い、複雑な非定常運動を行っている[1,2]。

そのため、低速から遷音速領域にわたって解析精度が保

証できる全速度型数値計算スキームが望まれる。嶋によ

って提案されたSLAUスキーム[3,4]は在来JAXAのヘリ

コプタのCFDコードで用いてきたSHUSスキーム[5]をベ

ースに修正したものであり、導入が容易で、また、嶋が

示したように優れた安定性と堅牢性が保証できること

[3,4]から、本研究で採用することにした。さらに、数値

解法についても、より安定性が高く、計算効率にも利点

があるDual time-stepping法[6]を採用し、有限体積法に基

づく定式化で、GCLを完全に満たせるようにした。移動

重合格子法で移動変形するブレード格子と直交背景格

子間で情報を交換しながら非定常計算を進めているが、

各格子での計算においては、MPIによる自動計算領域分

割で並列化している。また、領域間での情報交換量を少

なくするため、DP-LUR解法[7]を用いた。新しく開発さ

れたコードはrFlow (rotor Flow solver)と呼ばれ、単独胴

体[8]や、ホバリング中のロータ[9]、ロータと胴体との

干渉問題[10]などについて解析を行い、実験結果との比

較などを通じて検証を行った結果について報告する。 

 

��計算手法 

 移動変形する格子系において、時間と共に体積V(t)と

境界S(t)が変化する計算セルに注目すると、Euler方程式

は以下のALE (Arbitrary Lagrangian-Eulerian)形式で記述

できる[11]。 
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vは流れの速度ベクトルで、x& は移動セル境界の速度ベ

クトル、n は境界に垂直で外部向けの単位ベクトルであ

る。 ρ は空気の密度、pは空気の圧力、eは比全エネル

ギである。完全気体においては、状態方程式
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)()1( 2
1 vv ⋅−−= ep ργ が成り立ち、空気の場合は、

4.1=γ である。 

式(1)を有限体積法で離散化し、時間刻みが t∆ のとき、

セルiについて、以下の時間進行2ステップの陰解法スキ

ームを得ることができる。 
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ここで、 0=α のときは一次時間精度の後退Euler法で、

2
1=α のときは二次時間精度のCrank-Nicolson法とな

る。また、 ∑
∈

=
)(

~
iNj

ijiji sFR で定義され、 )(iN はセルi

に隣接するセル群を表し、 ijs はセルiとセルjが接する境

界面積で、 ijF~ はセルiからセルjへの数値流束である。数

値流束については、さまざまなものが提案されているが、

今回は全速度領域で使用できるSLAUスキーム[3]を移

動格子へ適用できるように拡張を行い、使用した。また、

式(2)はDual-time stepping法で各time stepで収束解を得ら

れるようにLU-SGS、またDP-LURなどの解法を用いた。 

さらに、GCL (Geometry Conservation Law)を満足する

ために、境界面積ijが時間ステップnからn+1の間におけ

る移動速度は以下のように求めた： 
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ここで、
2/1+∆ n

ijV は境界面積 ijs が時間ステップnから

n+1の間にスイープした体積である。 

 回転翼機の全機解析に適した重合格子系として図１

に示すように、外部直交背景格子、内部直交背景格子を

設け、内部格子としては任意ブレード枚数の主ロータと

尾部ロータの2系統の回転翼を想定し、さらに固定の胴

体格子を設置できるようにした。 
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図1 回転翼機の全機計算重合格子例 

 

重合する格子間のデータ交換はTrilinear補間法を用い

た。 

 

��SLAUスキームの移動格子への拡張 

 MUSCLなどの手法（本研究では4次精度のFCMT[12]を

採用）で高次精度に再構築された移動するセル境界の左

（L,+）と右（R,-）の値を用いて、AUSM族に属するSLAU

スキームの数値流束関数は以下のように表記される： 

NΦΦF p
mmmm RL ~

22
~ +

−
+

+
=

&&&&
    --- (4) 

ここで、 

⎟
⎟
⎟
⎟
⎟
⎟

⎠

⎞

⎜
⎜
⎜
⎜
⎜
⎜

⎝

⎛

=

h
w
v
u
1

Φ 、移動格子では

⎟
⎟
⎟
⎟
⎟
⎟

⎠

⎞

⎜
⎜
⎜
⎜
⎜
⎜

⎝

⎛

=

n

n

n

n

v
z
y
x
0

N 、 

また、 ρ/)( peh +=                  --- (5) 
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(a) Harten&Yee TVD(2nd) 

 

   

 

(b)  MUSCL (3rd) 

 

 

 

(c) FCMT (4th)  

 

 

 

 (d) SHUS+FCMT (4th) 

 

 

 

(e) SLAU+MUSCL+Albada Limiter (2nd) 

 

 

 

 (f) SLAU+FCMT (4th) 

 

図2 圧力比10の衝撃波管内流れ 
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M̂ は移動境界に垂直な速度成分のみを考慮しており、

オリジナルの定義式[3,4]と異なっていることを特記し

たい。質量流束は文献[4]に合わせ、 
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となる。 

 

４�在来のスキームとの比較と�� 

（１） 衝撃波管問題 

 単純に10倍の圧力比の高圧室と低圧室の隔壁を瞬時

に取り除いた場合に発生する衝撃波の流れを考え、全

体の分割数100、CFL=0.8で、４stages Runge-Kutta法で

計算し、在来よく用いられてきた種々のTVDスキーム

による結果との比較を図2に示した。SLAU＋FCMTで

構成した空間4次精度のスキームは衝撃波と接触面の

不連続面を鋭く捉えており、膨脹波の前方には

Carbuncleの発生もなく、膨脹波による速度の増加もほ

ぼ線形的に再現できており、一番理論解に近い形の解

が得られていた。 

（２） NACA0012翼周りの流れ 

 一様流のMach数が小さいときの数値スキームの挙

動を調べるため、図3に示すようなNACA0012翼型周り

の単独格子を用いて、陽解法でHarten&YeeのTVD、

SHUS+FCMTとSLAU+FCMTの比較を行った。 

 図4に示すように、TVD及びSHUSスキームのケース

ではCd値がそれぞれMach数0.3及び0.1辺りから発散し

始めているが、SLAUスキームのほうはMach数0.005ま

でCd値がゼロに漸近し、安定しており、全速度領域に

わたり誤差の小さい解が期待できることが分かる。 

 

 
 

図3 NACA0012翼型周りの単独格子例 

 

Cd vs Mach number for NACA0012 with different numerical schemes
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図4 Euler解によるNACA0012翼型の圧力抵抗 

 

����翼流れ場の計算� 

 SLAU+FCMTスキームをベースにした空間4次精度

のrFlowコードは低Mach数における単独胴体[8]、ホバ

リング中のロータ[9]、及びロータと胴体との干渉問題

IMAX = 101 

JMAX = 35 
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[10]についてテスト計算をしてみた。 

 図5はROBIN[8]というNASAで定義した一般的なヘ

リコプタ胴体形状が ∞M =0.062、迎角0度時の表面上の

圧力分布を示す。図6はX/R=0.4669断面における圧力係

数の比較を示しており、他の断面においても、計算値と

実験値がよい一致をした。 

 

図5 ROBIN単独胴体の表面圧力分布 

（迎角０deg, 
∞M =0.062） 

(��p�� = �5, ��R = 0.�669)

����� 3�

 
図6 ROBIN単独胴体の表面圧力分布比較[8] 

（迎角０deg, 
∞M =0.062） 

 

 図7はNASAで行ったCaradonnaら[9]の実験条件に基づ

く計算結果で、翼端渦の軌跡から分かるように、渦の減

衰が小さく、下流において渦輪が徐々に崩壊している様

子を捉えている。また、図8にブレード上面の圧力分布

を示しているが、翼端部の細かい変化もよく捕らえられ

ている。 

 
図7 ホバリング中のロータ[9]周りの渦度分布 

（Mtip=0.612, θ0=8deg） 

 

 
図8 ホバリング中のロータ[9]ブレード上面の圧力分布

（Mtip=0.612, θ0=8deg） 

 

 図9は前出のROBIN胴体の上に4枚のロータをおいた

場合に起こるロータと胴体との干渉の様子で、図10にロ

ータ・ブレードが胴体の上面に来たときに胴体表面の圧

力が局所的に大きく変化する様子を示している。 

 

 
図9 ロータと胴体の干渉[10]における翼端渦の軌跡 

(
∞M =0.088, Mtip=0.55, CT=0.0063) 

 

 

図10 ロータと胴体との干渉[10]における表面圧力 

分布(
∞M =0.088, Mtip=0.55, CT=0.0063) 
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��まと� 

 回転翼機全機周りの流れ場における広い速度範囲の

共存、非定常運動と弾性変形などの特性を考慮した移

動重合格子法のCFDコード‘rFlow’を開発した。SLAU

スキームを移動変形格子系へ拡張し、Dual- time 

stepping手法による陰解法で効率的な非定常解析を可

能にした。衝撃波管、翼周りの流れなどについて検証

計算を行い、在来の計算スキームよりも高精度で安定

性に優れていることが明らかになった。また、回転翼

機周りの流れ場について試験計算を行い、高い解析能

力を有することが示された。 
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軌道上におけるリアクションホイール用玉軸受の 

保持器挙動の数値シミュレーション 
間庭和聡，野木高，小原新吾 

宇宙航空研究開発機構 

 

Numerical Simulation of Retainer Behavior for Ball Bearing 
 used in Reaction Wheel on Orbit 

 
by 

Kazuaki Maniwa, Takashi Nogi and Shingo Obara 
 

ABSTRACT 
A three-dimensional dynamic simulation of a ball bearing was performed to examine the effect of gravity on retainer behavior taking 
account of the oil film and the roughness of retainer surface. In the dynamic simulation model of ball bearing, the mixed lubrication 
models based on hydrodynamic lubrication and solid-to-solid contact theories were applied for each retainer-race and retainer-ball 
contacting interface. The frictional torque, the retainer motion and its translational velocity were calculated for both gravity conditions on 
orbit (0 G) and on the ground (1 G). The calculation results show that an increase in the amount of oil causes high friction forces to the 
retainer surface, lead to the unstable motion of the retainer. Comparing the retainer behaviors on orbit and on the ground, the retainer 
moves the most severely when the bearing operates in horizontal shaft attitude on the ground. In addition, FFT analysis of the retainer 
motion showed that the retainer behavior under stable condition was characterized by the frequency corresponding to the retainer rotational 
speed. On the other hand, for the instable condition the kinetic energy of retainer increased in the calculated frequency range with no 
distinctive frequency peak. 
 
 
 
１．はじめに 
人工衛星の姿勢制御用機器であるリアクションホイール

では，回転体を支持するために Fig.1 に示す油潤滑玉軸受

が使用されている(1)．このホイール用軸受は，0～± 6000 
rpm の比較的高速での作動において極めて低い摩擦トルク

と擾乱（軸受が発生する振動）特性が要求される．低摩擦

トルクを維持するために，ホイール用軸受は極めて少ない

油量で潤滑される．微少油量潤滑下で玉と内輪，玉と外輪

の間に油膜を保持させるために，コットンベースフェノー

ル保持器に油を含浸させてオイルリザーバの役割を持たせ

て使用する．このような軸受特性に対する厳しい要求を満

足させるためには，軸受回転中に保持器の不安定現象（リ

テーナインスタビリティー，以下 RI）が発生しないように，

保持器寸法や油量を適切に設定する必要がある． 
小原らは，軸受の動特性解析により重力が保持器挙動に

与える影響を調べており，無重力環境（0 G）よりも Fig.2
（b）に示す地上（1 G）で水平軸の場合の方が RI は発生し

やすいことを示している(2)．しかし，小原らのモデルでは

保持器接触部（保持器／軌道輪案内面，保持器／玉）の油

膜は考慮されておらず，軸受内部の油量の影響については

議論されていない．無重力である軌道上における軸受保持 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

器の挙動を正確に予測するためには，保持器接触部の油膜

を考慮した軸受動特性シミュレーションを行う必要がある．

これまでに著者らは，保持器接触部における混合潤滑解析

と摩擦試験を行い(3) ，(4)，保持器接触部の油膜と表面粗さを

考慮した軸受動特性シミュレーションモデルを作成した(5)．

そして，保持器ポケットの形状や保持器と軌道輪案内面，

保持器と玉の間のすきまの大きさが RI の起こりやすさに与

える影響を明らかにしてきた(5) ，(6)． 
本研究では，保持器接触部における油膜と表面粗さを考

慮した既報の軸受動特性シミュレーションモデル(5)を用い

て，保持器挙動に与える重力と油量の影響を調べた． 
 
２．シミュレーション方法 
本研究では既報のシミュレーション方法(5)を用いた．す

なわち，内輪回転，外輪固定とし，玉と保持器の 6 自由度

の運動方程式を数値積分により解いた．玉と内輪および玉

と外輪の間の接触力は，Hertz の式により計算した．また，

潤滑油のトラクション，転がり抵抗を考慮した．保持器接

触部については油膜と表面粗さの影響を考慮するために，

以下の混合潤滑モデルを仮定した． 
 荷重：

af www +=    （1） 

摩擦力：
af fff +=    （2） 

すなわち，保持器接触部における荷重 w は，油膜による支

持力 wf と粗さ突起支持力 wa の和とした．摩擦力について

も同様に，油膜の粘性せん断による摩擦力 ff と粗さ突起支

持部の摩擦力 faの和とした． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

gg

(a) Vertical shaft (b) Horizontal shaft
Fig.2 Bearing attitudes in 1 G (on the ground)(b) Model 

Outer race

Inner raceRetainer 

Ball

Fig.1 Ball bearing 

(a) Photograph
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油膜による支持力は，流体潤滑理論の基礎式であるレイ

ノルズ方程式を数値的に解き，保持器／軌道輪，保持器／

玉の各接触部について以下に示すような荷重と潤滑条件の

関係を表す近似式を求めた． 
保持器／軌道輪： 

( ){ }
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保持器／玉： 
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ここで，ηは潤滑油の粘度，u は接触部のすべり速度，h0 は

すきま，hiは入口油膜厚さ，l，αは Fig.3 に示すように，そ

れぞれ保持器が軌道輪と接触する部分の幅，保持器の傾き

角である．保持器／玉接触における Rx，Ry は，それぞれ玉

とポケットの転がり方向の等価半径，転がり方向と直交す

る方向の等価半径である．また，κは保持器表面の粗さ突

起の影響を表す係数であり，保持器表面粗さσ（Rq）を用

いて以下のように表される． 
 ( ){ }88.0

03exp1 σκ h−−=    （6） 

さらに，保持器表面の粗さ突起が支持する荷重 waは，接触

圧力 paを積分して求めた． 
 ( ) 8.65 41041.4 σhEKpa −′×= −   （7） 

ここで，K は定数で保持器／軌道輪接触の場合は 0.0003，
保持器／玉接触の場合は 0.003 である．また，E’は等価弾

性定数である． 
油膜の粘性せん断による摩擦力 ffは，せん断応力 
 huητ =     （8） 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Table 1 Simulation conditions 
Rotational speed of inner 
race 

6000 [rpm] 

Viscosity of oil 0.096 [Pa·s] 
: corresponding to viscosity 
of multiply alkylated 
cyclopentane oil at 40 ºC 

Oil film thickness on 
retainer surface 

1，5，10 [µm] 

Coefficient of friction in 
asperity contact region 

0.1 

Surface roughness of 
retainer 

Guiding land: 2.9 [µm] 
Pocket: 5.4 [µm] 

Bearing attitude Vertical shaft 
Horizontal shaft 

Simulation time 2 [s] 
0-1 [s]: in 1 G 
1-2 [s]: in 0 G 

をすきまが入口油膜厚さを超えない領域で積分して求めた．

また，粗さ突起支持部の摩擦力 faは，粗さ突起支持力 waに

摩擦係数を乗じて求めた． 
シミュレーション条件を Table 1 に示す．対象としたの

は内径 15 mm，外径 32 mm，幅 9 mm で，保持器を外輪で

案内する形式のアンギュラ玉軸受である．軸受回転速度は

6000 rpm，潤滑油粘度は 0.096 Pa·s（宇宙用潤滑油として主

流となっている multiply alkylated cyclopentane の 40 ºC にお 
 
 
 
 

 
(a) Vertical shaft, oil film thickness 1 µm 

 

 
(b) Horizontal shaft, oil film thickness 1 µm 

 

 
(c) Vertical shaft, oil film thickness 5 µm 

 

 
(d) Horizontal shaft, oil film thickness 5 µm 

 

 
(e) Vertical shaft, oil film thickness 10 µm 

 

 
(f) Horizontal shaft, oil film thickness 10 µm 

 
Fig.4 Change in frictional torque 

 

Outer race 

Fig.3 Geometric parameters in the retainer-outer race contact

Retainer 

α 

l 

1 G 0 G 

1 G 0 G 

1 G 0 G 

1 G 0 G 

1 G 0 G 

1 G 0 G 
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ける粘度）とした．保持器はコットンベースフェノール製

で，Table 1 に示すように比較的大きな表面粗さとなってい

る．計算パラメータは保持器表面の油膜厚さ（油量に相当

する），軸受姿勢である．シミュレーション時間は 2 s と
し，0～1 s では 1 G の計算を行い，1～2 s では 1 G での計

算結果を初期条件として 0 G の計算を行った． 
 
 
 
 
 
 

  
(a) Vertical shaft, oil film thickness 1 µm 

 

  
(b) Horizontal shaft, oil film thickness 1 µm 

 

  
(c) Vertical shaft, oil film thickness 5 µm 

 

  
(d) Horizontal shaft, oil film thickness 5 µm 

 

  
(e) Vertical shaft, oil film thickness 10 µm 

 

  
(f) Horizontal shaft, oil film thickness 10 µm 

 
Fig.5 Retainer center loci 

 

３．シミュレーション結果 
 Figures 4，5 に摩擦トルク，案内すきま内の保持器中心軌

跡の計算結果を示す．Figure 5 では 1 G（0～1 s）と 0 G（1
～2 s）の計算結果を分けて示している．また，図中の円は

保持器が運動できる範囲を示している． 
 Figure 4（a），（b）に示すように，油膜厚さ 1 µm では 
 
 
 
 
 
 

 
(a) Vertical shaft, oil film thickness 1 µm 

 

 
(b) Horizontal shaft, oil film thickness 1 µm 

 

 
(c) Vertical shaft, oil film thickness 5 µm 

 

 
(d) Horizontal shaft, oil film thickness 5 µm 

 

 
(e) Vertical shaft, oil film thickness 10 µm 

 

 
(f) Horizontal shaft, oil film thickness 10 µm 

 
Fig.6 Change in retainer translational velocity 

 
 

1G 0 G

g 

1G 0 G
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軸受姿勢，重力の有無に関係なく摩擦トルクは低く安定し

ている．同図（c），（d）の油膜厚さ 5 µm の場合には，1 
G，水平軸においてトルク上昇が見られる．さらに油膜厚

さ 10 µm の場合には，軸受姿勢，重力の有無に関係なくト

ルク上昇が発生している．また，垂直軸よりも水平軸の方

がトルク上昇は頻繁に生じていることが分かる． 
 
 
 
 
 
 

 
(a-1) 1 G, vertical shaft, oil film thickness 1 µm 

 

 
(b-1) 1 G, horizontal shaft, oil film thickness 1 µm 

 

 
(c-1) 1 G, vertical shaft, oil film thickness 5 µm 

 

 
(d-1) 1 G, horizontal shaft, oil film thickness 5 µm 

 

 
(e-1) 1 G, vertical shaft, oil film thickness 10 µm 

 

 
(f-1) 1 G, horizontal shaft, oil film thickness 10 µm 

 
 

 続いて保持器挙動について見ていく．Figure 5（a），

（b）の油膜厚さ 1 µm の場合，垂直軸では 1 G，0 G ともに

保持器は安定なホワール運動（保持器が外輪案内面を転が

るような運動）を行っているが，1 G，水平軸では保持器

は重力に従い落下している．同図（c），（d）の油膜厚さ

5 µm の場合，垂直軸では油膜厚さ 1 µm の場合とほぼ同様 
 
 
 
 
 
 

 
(a-2) 0 G, vertical shaft, oil film thickness 1 µm 

 

 
(b-2) 0 G, horizontal shaft, oil film thickness 1 µm 

 

 
(c-2) 0 G, vertical shaft, oil film thickness 5 µm 

 

 
(d-2) 0 G, horizontal shaft, oil film thickness 5 µm 

 

 
(e-2) 0 G, vertical shaft, oil film thickness 10 µm 

 

 
(f-2) 0 G, horizontal shaft, oil film thickness 10 µm 

 
 Fig.7 Power spectra of retainer motion
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の結果となった．一方，水平軸では 1 G において RI が発生

しており，これに伴い 0 G での保持器運動は比較的激しく

なっている．さらに油膜厚さ 10 µm の場合には，軸受姿勢，

重力の有無に関係なく保持器は案内すきま内を激しく運動

しており，RI が発生していることが分かる． 
 Figure 6 に保持器の並進速度を示す．RI が発生していな

い油膜厚さ 1 µm，水平軸および保持器が安定なホワール運

動をしている油膜厚さ 1 µm と 5 µm の垂直軸については，

保持器速度は低く安定しており 0.1 m/s 以下である．この並

進速度は，保持器と外輪，保持器と玉の相対すべり速度

（3 m/s 以上）と比較してかなり小さい．一方，RI が発生

している油膜厚さ 5 µm，水平軸および油膜厚さ 10 µm では，

摩擦トルクの変動に同期した保持器速度の急激な上昇が見

られ，最大で 2 m/s に到達することが分かる． 
Figure 7 に保持器の鉛直方向変位（Fig.5 における上下方

向変位）を 1 G，0 G に分けてフーリエ変換し，パワースペ

クトルを求めた結果を示す．まず垂直軸の結果を見ると，

保持器回転速度に相当する 38 Hz 付近に周波数ピークがあ

ることが分かる．また，水平軸においても，RI が発生して

いない条件では 38 Hz 付近に周波数ピークが見られる．し

かし，RI が発生している油膜厚さ 10 µm，水平軸では明確

な周波数ピークが見られず，RI が発生していない条件と比

較して全体的にパワースペクトルが増加していることが分

かる． 
Figure 8 は，各計算条件における保持器並進速度の標準

偏差と平均の比(7)（本報では retainer instability index と呼

ぶ）を円の大きさで示した図である．Retainer instability 
index は保持器の速度変動が大きいほど値が大きくなり，保

持器の不安定さを表す指標と言える．なお，0 G において，

垂直軸と水平軸で円の大きさに差が生じているが，これは

初期条件の違いによるものである．Figure 8 より，重力条

件については 1 G，水平軸，油膜厚さについては大きい方

が保持器は不安定になることが分かる． 
 
４．考察 
 油量と重力が保持器挙動に与える影響について考察して

いく． 
Figure 5 の結果より，油量が増加するほど保持器挙動は

不安定になりやすいことが分かった．これは油量の増加に 
 
 
 
 
 
 
 

 
 
 
 
 

Fig.8 Retainer instability index 
 
 

より油膜の粘性せん断力，すなわち摩擦力が増加し，保持

器が玉や外輪に接触した際に大きなエネルギーを受け取り

保持器／玉，保持器／外輪の頻繁な衝突が生じるためと考

えられる．これは，不安定時の保持器並進速度が安定時と

比較して，20 倍以上に増加することからも分かる．Figure 
4（e），（f）の摩擦トルクの上昇は，RI 発生中の保持器

が玉，外輪と激しく衝突するために生じたものと考えられ

る． 
 重力の影響については，1 G，水平軸で最も保持器は不

安定になりやすいことが分かった．これは 1 G，水平軸の

場合，重力により保持器は案内すきま内で常に落下と衝突

を繰り返すため，遠心力によりホワール運動を行う垂直軸

と比較してエネルギーを受け取りやすく不安定になるもの

と思われる．無重力状態の保持器挙動については，油量，

初期条件に依存するが，保持器がエネルギーを受け取りや

すい 1 G，水平軸と比較して安定になると考えられる．本

解析では，1 G，垂直軸で保持器挙動は安定，水平軸で不

安定になりやすい結果となったが，この傾向は小原らの解

析結果(2)と一致する． 
 保持器変位のフーリエ解析では，RI が発生している場合，

保持器のパワースペクトルは全体的に増加し，明確な周波

数ピークを持たない結果となった．しかし，RI 発生時の保

持器挙動は，保持器接触部の剛性と保持器質量から決まる

固有振動数を持つという報告がある(8)．また，著者らも，

本研究で対象としたホイール用軸受と同サイズの軸受で RI
が発生した時に，保持器運動に 1 kHz 以上の周波数ピーク

が生じることを実験により確認している．本解析で保持器

運動に周波数ピークが生じなかったのは，保持器接触部の

剛性を考慮していなかったためと思われ，RI の発生条件を

より詳細に予測するためには保持器接触部の剛性も考慮し

た接触モデルを構築する必要があると考えられる． 
 
５．結論 
 リアクションホイール用軸受を対象として，保持器接触

部における混合潤滑を考慮した玉軸受の動特性シミュレー

ションを行い，重力および油量が保持器挙動に与える影響

を調べた．得られた結論は以下の通りである． 
 
（1） 重力条件（0 Gまたは1 G）に関係なく，保持器表

面の油量が多いほど保持器／玉，保持器／軌道輪

の各接触部に働く摩擦力が大きくなり，保持器は

不安定になりやすい．RIが起こると，保持器並進

速度は安定時と比較して20倍以上に増加し，保持

器と外輪および玉との衝突により摩擦トルクは急

激に上昇する． 
（2） 軌道上（0 G）と地上（1 G）における保持器挙動

を比較すると，1 G，水平軸において保持器は重

力の作用により案内すきま内で落下と衝突を繰り

返すため，最も不安定になりやすい．一方，1 G，

垂直軸では保持器は遠心力の作用によりホワール

運動を起こしやすく，最も安定な挙動を示す． 
（3） 保持器運動が安定な時，保持器はその回転速度に

一致する周波数ピークを持つ．一方，保持器が不

安定な時は，安定時と比較して計算した周波数領

域全体に渡って運動エネルギーが増加する． 
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飛行モードによる羽ばたき音の特性の違いについて 
稲田 喜信 1)，前田 将輝 2)，森山 貴司 2)*，青野 光 3)，劉 浩 2)，青山 剛史 1) 

1) 宇宙航空研究開発機構，2)千葉大，3)ミシガン大 

 

Flapping Sound Characteristics under Different Flying Modes 
 

by 
Yoshinobu Inada (JAXA), Masateru Maeda (Chiba University), Takashi Moriyama (Chiba University),  

Hikaru Aono (University of Michigan), Hao Liu (Chiba University), and Takashi Aoyama（JAXA） 
 

ABSTRACT 
Flapping motion consists of combined motions of wing reciprocation and rotation, and thus generates complex flow field and pressure 
change around the wing, which produce typical sound sources such as dipole or quadrupole sources. This implies the control of flapping 
sound is an important issue to realize practical flapping wing air vehicles. For this purpose, we developed a numerical scheme to analyze 
sound generation and transmission of flapping wing by combining CFD and acoustic analyses. This scheme is applied to two types of 
motions, i.e. hovering and forward moving motion of insect (hawkmoth). Conspicuous similarity is found in both flying types, i.e. the 
dominance of fundamental frequency wave in front and the second or higher harmonic wave in side or bottom. Another similarity is found 
in the sound directivity, i.e. the strong sound transmission in the direction perpendicular to the flapping plane and the weak transmission in 
the direction parallel to the flapping plane. These results clearly represent the relationship between wing motion and sound characteristics, 
and thus providing us with insights on the control methods of flapping sound.  
 
１．はじめに 
目下、偵察や監視を目的とした無人飛翔体が盛んに開発

されている。重量が 100kg を超えるような大型の機体や、

10～100kg の中型の機体が多数を占めるが、10kg 未満の小

型の機体や、Micro Air Vehicle (MAV)と呼ばれる 1kg 前後

の極小機体も開発されており、低コストや機動性の高さと

いった小型機の利点を生かした活用が検討されている 1)。

本研究の対象はそういった小型飛翔体の一種である羽ばた

き型の飛翔体で、鳥や昆虫が行う羽ばたき運動を用いて飛

行する。羽ばたき翼の特徴は、従来の固定翼、あるいは回

転翼が翼周りの循環による揚力を利用するのに対し、翼前

縁から剥離した渦（前縁剥離渦）が翼面上に作る負圧を利

用するもので、これによって固定翼では性能が低下しやす

い低レイノルズ領域において高い揚力を発生することが可

能である 2)。また、回転翼の一種である二重反転プロペラ

において、前方のプロペラが作った後流のエネルギを後方

のプロペラが回収する仕組みと同等のエネルギの回収機構

を、羽ばたき翼も備えている。例えば、トンボの後翅は前

翅が作る後流の中を羽ばたいてエネルギを回収し、効率的

な飛行を実現しているほか、ハエのような二枚翅の昆虫で

も、羽ばたきの繰り返しの過程で、前回の羽ばたきの周期

で作られた後流の中を、新たな羽ばたきの周期で翼が移動

することによって、後流のエネルギを回収する「後流捕

獲」と呼ばれる仕組みがある 3)。従って、羽ばたき飛行は、

低レイノルズ数領域で飛行する微小サイズの飛翔体におい

て、高い揚力と効率を実現できる可能性を持っており、昆

虫サイズの超小型飛翔体を実現する上で有望な飛行方法と

言うことができる。 
一方で、高速な往復運動を行なう羽ばたき翼はそれ自体

がスピーカと同様な振動板であるため、周波数の高い羽ば

たき運動を行う昆虫やハチドリなどの鳥では、我々の耳に

聞こえる可聴域の羽ばたき音を発生する。この音は生物の

種類ごとに異なる特徴を持ち、生物の中にはこの音を使っ

て種類を区別したり、個体間のコミュニケーションを行っ

たりするものが存在する 4)。また、発生する音が捕食者や

敵に存在を知らせてしまうという意味では騒音源ともなる

ため、生物の中には音を有効に利用したり抑えたりといっ

た羽ばたき音を「制御する」能力を身につけているものが

存在すると考えられる。一方で、現在開発されている羽ば

たき型の飛翔体の中には周波数が 120Hz になるものがあり
5)、このような飛翔体が我々の身近を飛行することになれ

ば、昆虫やハチドリと同様に周囲に音を放出しながら飛行

するため、何らかの騒音対策が必要となる。また逆に、生

物と同様に羽ばたき音を情報伝達に利用するという考え方

もある。そこで、本研究では、羽ばたきによって生じる音

を制御するための技術を開発するため、CFD や音響解析を

用いた羽ばたき音の解析ツールを開発し、それを用いて音

の生成や伝播の特性を解析することを研究の目的とする。

具体的には、CFD を用いて羽ばたき翼周りの流れ場を解析

し、音源となる流れの乱れや翼表面上の圧力変動を分析す

る音源解析と、その結果を用いて、後述する FW-H 法を用

いて任意の観測点における音圧の変動や音の指向性などを

解析する伝播解析の 2 種類の解析を研究の対象とする。解

析の対象はスズメガ(hawkmoth)と呼ばれる昆虫であるが、

筆者らは過去にスズメガのホバリング飛行中の翼の運動を

 

 
(a) 実際の昆虫の形状（左半分）と、それを参考 

にして作成した 3 次元モデル（右半分） 
 

 
(b) 胴体格子と翼格子 

（外側の格子は胴体格子の形状を示すもので、最外 
格子ではない。また翼の格子は右翼のみを示す。） 

 
図１ 計算格子 

*2009 年 4 月より三菱電機(Mitsubishi Electric)に在籍中 
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用いて羽ばたき音の特性を解析した経験があり 6)、今回は

新たに前進飛行を加えた解析を行って、運動の違いと音の

特性の違いについて分析した。以下にその詳細を報告する。 
 
２．解法 
２．１ CFD ソルバ、計算格子 
 CFD ソルバは擬似圧縮法を用いた 3 次元の Navier-Stokes
方程式を有限体積法により離散化したもので 7, 8)、時間差

分に対しては陰解法(Euler implicit scheme)を用い、高速化と

メモリ節約のために因数分解による線形化(approximated 
factorization)を行っている。対流項には 3 次風上差分の

MUSCL 法を適用し、粘性項は中心差分によって離散化し

ている。計算格子は O-O 型で、まず最初に実際の昆虫の形

状を参考にして図１(a)に示すような胴体と翼の 3 次元モデ

ルを作成し、これをもとに、翼や胴体の周囲にそれぞれの

形状の違いを考慮した適合格子系を作成する。図１(b)に示

した外側の大きな格子は胴体用の格子で、その内部に見え

る小さな格子が翼用の格子である（図では右翼用の格子の

みを表示）。それぞれの格子の大きさは、胴体用が

45x45x51、翼用が 37x33x16 である。翼用の格子は羽ばたき

に伴って胴体格子の内部を移動し、羽ばたき運動を再現す

る。ブロックが重なり合う領域では、オーバーセット格子

法を導入して胴体側と翼側の格子間で物理量の補間を行う

（その他の詳細については文献 7, 8 を参照されたい）。 
 
２．２ 翼の運動モデル 
 翼の運動は図 2(a)に示すように 3 つの運動成分からなり、

胴体に対して翼を上下に動かす Flapping と, 翼のひねり運

動である Feathering、及び Flapping によって作られる羽ば

たき面に対して垂直方向に翼を動かす Lead-lag 運動からな

る。これらの運動については、ケンブリッジ大学の 
Ellington らによって、ホバリングと前進飛行における角度

の時系列的な変化が計測されており 9)。本研究では CFD や

音響解析の中で数式の形で運動を表現する必要があるため、

Ellington らの計測値をもとに各成分を 3 次のフーリエ級数

で近似し、下記のように定式化する。 
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φ(t), θ(t), α(t)はそれぞれ Lead-lag, Flapping, Feathering の角度

で、式中のφcn,sn,θcn,sn,αcn,snは計測値から求めたフーリエ

係数、k は無次元振動数(reduced frequency)である。これら

の角度の一周期あたりの変化の様子を図 2(b), (c)に示す。

CFD では、翼周りの格子を上式に従って移動させ、翼と胴

体周辺の流れ場、揚力、抗力、及び翼と胴体表面の圧力変

動などを計算する。音響解析においても、音源となる翼面

の移動を上式で表現する。 
 
２．３ 音響解析（伝播解析） 
羽ばたき音の解析に用いる方法は、Lighthill の音響アナ

ロジにもとづく Ffowcs Williams and Hawkings(FW-H)方程式
10)を用いた音響コードである。音源には単極子、双曲子、

四重極子という種別があるが、それぞれの音のパワは流速

の 4 乗、6 乗、8 乗に比例し、流速が遅い羽ばたき運動の場

合は四重極子音を無視し、単極子と双曲子音のみを考慮し

て解析することが可能である。そこで、オリジナルの FW-
H 方程式から四重極子音の寄与を除外し、移動表面から発

する音の解析に適した形にした Farassat Formulation 111)を用

いる。Farassat Formulation 1 は以下の式で表される。 
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ここで、式中の p(x,t)は観測点 x における 音圧、 ρ0は 空気

密度、 vnは翼面の法線方向の流速、 c0は 音速、 pbは 翼面

の圧力、θ は 翼面の法線方向から見た観測点の角度、 r は 
翼面の音源と観測点との距離、Σは音源となる影響面、Mn

は翼面の法線方向の速度の Mach 数を表す。(4)式右辺の第

１項は、厚みを持つ翼が空気を押し分けながら移動する際
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(a) 羽ばたき運動の 3 成分 
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(b) ホバリング時の翼の運動 
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(c) 前進飛行時(V=2.9m/s)の翼の運動 
 

図２ 翼の運動 
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に生じる音で「翼厚音(thickness noise)」と呼ばれ、第 2、
第 3 項は翼表面の荷重（圧力）の変化によって生じる音で

「荷重音(load noise)」と呼ばれる。 
 
３．結果および考察 

 本研究では、スズメガのホバリング、および前進飛行と

いう 2 つの運動モードに対して CFD と音響解析を行った。

使用したスズメガの形状、および運動パラメータの主なも

のを表１に示す。2 つの運動モードの間で最も大きな違い

は、羽ばたき面(Stroke plane angle)と胴体の角度(Body angle)
であり、図 3 に示したパラメータの定義から、ホバリング

時は胴体を立てて翼を水平に近い面内で動かしているのに

対し、前進飛行時は胴体を横に寝かせて、翼を斜め前方に

傾いた面内で動かしていることがわかる。それぞれの運動

モードにおいて計算した結果を以下に述べる。 
 
３．１ CFD の解析結果 

 図 4 に CFD によって計算された流れ場の様子を示す。こ

の図の白い面は等渦度面、紫色の面は速度の下向き成分の

等速度面を表示したものであるが、ホバリング、前進飛行

ともに翼の近傍で複雑な渦群が生成され、それがホバリン

グの場合は下方に、前進飛行の場合は後下方に移動してい

く様子が示されている。これらはそれぞれの羽ばたき面に

対してほぼ垂直な方向であることから、後流に与えた運動

量変化の反作用として生成される推力も、羽ばたき面に対

してほぼ垂直な方向を向くことがわかる。従って、上で述

べた運動モードによる羽ばたき面の角度の違いは、必要に

応じて推力の向きを調整するためであり、ホバリングの場

合は推力を上向きに、前進飛行の場合は前上方に向けるた

めの角度の調整とみなすことができる。続いて、図 5 に計

算された翼と胴体表面上の圧力分布を示す。図 5(a), (b)は
それぞれ打ち下ろしの初期、中期の圧力分布で、図 5(c), 
(d)はそれぞれ打ち上げの初期、中期の圧力分布である。図

5(a), (b)の背中側から見た画像を見ると、打ち下ろしの初期

から中期にかけて、翼の上面側の前縁付近に負圧領域が広

がっていることが明確に示されている。これは前縁剥離渦

(Leading edge vortex)と呼ばれる渦が翼の前縁に沿って発生

し、打ち下ろしの過程で継続的に翼の前縁付近に貼り付い

ているためで、渦のコア付近の負圧の影響によってその近

辺に負圧領域が形成されている。一方で、腹側から見た画

像では翼の下面側が平均して圧力が高いことが示されてお

り、上面側の負圧領域と共同して翼を上向きに押し上げる

力を形成していることがわかる。翼は打ち下ろしの最下点

の前後でひねりを加えた後に打ち上げ運動を行なうため、

図 5 (c), (d)では翼の上面と下面が入れ替わって、背中側か

ら見た画像が翼の下面側、腹側から見た画像が翼の上面側

を示している。これらの画像を見ると、打ち上げ時にも翼

の上面側の前縁付近に前縁剥離渦による負圧領域が存在す

ることがわかる。また、打ち下ろし時と同様に下面側では

圧力が高くなっており、上面側の負圧と共同して翼を上へ

押し上げる力を発生していることがわかる。 
 以上の結果から、羽ばたき時に翼の表面に生じる圧力変

動は、ほぼ一周期にわたって上面側で負圧、下面側で正圧

となって翼を押し上げる揚力を生成し、特に上面側の負圧

領域の形成には、前縁剥離渦が大きく寄与していることが

確認された。この際、翼の片面に注目すると、一周期の間

に圧力が負圧から正圧へと変化し、反対側の面も位相を半

周期ずらしながら圧力が変化し、それが羽ばたきに伴って

周期的に繰り返されている。これは音源という観点から見

れば双極子音源としての性格を持ち、前節で述べた FW-H
の Farassat Formulation 1 を用いた解析が可能である。また、

昆虫の翼では翼が薄いことから、Farassat Formulation 1 にお

ける翼厚音（単極子音）の寄与は小さいと考えられ、CFD
で得られた翼面上の圧力変動を音源とする双極子音源が主

要な音源となることが予想される。 

 
表１. 形状と運動のパラメータ 

Parameters Hovering Forward 
moving 

Wing (one wing)  
Span length (single wing), R (mm) 
Mean chord length, Cm (mm) 

 
48.5 
18.3 

 
52.1
18.3

Moving speed, V (m/s) 
Wing beat frequency, f (Hz) 
Flapping cycle, T (sec) 
Reynolds number, Re 
Reduced frequency, k 
Stroke plane angle, β  (deg) 
Body angle, χ  (deg) 

0.0 
26.1 

0.0383 
6167 

0.2968 
15.0 
39.8 

2.9
26.1

0.0383
5623 

0.3256
44.4
19.9

 
 

β χ
 

図３ 胴体と羽ばたき面の角度 
 
 
 

 
(a) ホバリング飛行 

 

 
(b) 前進飛行(V=2.9m/s) 

 
図４ 翼と胴体周辺の流れ場 
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(a) 打ち下ろし初期 (t/T = 0.10) （左：背中側，右：腹側） 

(b) 打ち下ろし中期 (t/T = 0.25) （左：背中側，右：腹側） 

(c) 打ち上げ初期 (t/T = 0.60) （左：背中側，右：腹側） 

(d) 打ち上げ中期 (t/T = 0.70) （左：背中側，右：腹側） 

図５ 翼と胴体表面の圧力分布 
各図の左半分はホバリング飛行、右半分は前進飛行(V=2.9m/.s)を示す。また翼面上の圧力分布が見

やすいように双方の胴体の角度を合わせてある。 
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３．２ 音響解析結果 

CFD によって得られた結果に基づいて FW-H 方程式の

Farassat Formulation 1 によって求めた音圧の変動を図 6 に示

す。観測点はスズメガの前方、側方、下方の 3 箇所に置き、

スズメガからの距離は片翼のスパン長の 10 倍の距離とした。

図 6(a)を見ると、観測点の位置ごとに音圧の波形が異なる

ことがわかる。例えば、前方観測点のホバリング時の波形

（赤の太線）を見ると、ほぼ羽ばたきと同じ周波数（＝基

本周波数）で変動しているが、側方や下方の観測点の波形

（それぞれ青と緑の太線）を見ると、一周期の間に正負の

ピークが 2 回存在し、2 倍の周波数の波が支配的であるこ

とがわかる。前進飛行の場合も、下方では基本周波数の波

が支配的であるものの、前方では基本周波数、側方では 2
倍周波数の波が顕著である。この違いは図 6(b)の周波数ス

ペクトルで見ると明白で、前進飛行の下方を除いて、前方

では基本周波数、側方や下方では 2 倍、あるいはさらに高

次の周波数が顕著であることがわかる。この理由としては、

図 7 に示した翼と観測点との位置関係が考えられる。この

図は翼の周囲の空気の圧力と観測点との位置関係を示した

ものであるが、一般的には図 5 に示したように翼の下面側

で空気の圧力が高く、上面側で低くなっており、このため

前方に観測点がある場合は、図 7(a)に示すように打ち下ろ

しの際に翼の下面の正圧側が観測点の方を向き、打ち上げ

の際は翼のひねりによって上面と下面が入れ替わるために

上面の負圧側が観測点を向く。これによって観測点で一周

期の間に圧力の変動が一回起こるため、羽ばたきの周期と

同じ基本周波数の音圧の変化が観測されると考えられる。

一方で、観測点が側面にある場合は、図 7(b)に示すように

翼と観測点が接近する瞬間が羽ばたきの一周期の間に 2 回

存在し、その都度翼の周りの正圧と負圧の空気が観測点と

干渉するために、一周期の間に圧力の変動が 2 回生じて、2
倍の周波数の音が顕著になったと考えられる。 
図 6 では音圧の振幅の違いも確認できるが、一般的には

音圧の振幅はホバリングで大きく、前進飛行では下方を除

いて小さくなっていることが確認できる。言い換えれば、

前進飛行よりもホバリングの方が羽ばたき音が大きくなる

傾向を持つと言うことができる。これは、前進飛行におい

ては流入速度の運動量を利用することができるため、推力

を生成する際の翼の表面上の圧力の変動幅がホバリングに

比べて小さくなり、その結果音源自体も弱くなるためと考

えられる。 
続いて、羽ばたき音が伝わりやすい方向を示すために、

スズメガを中心とした半球面上に音圧を表示したものを図

8 に示す。半球はスズメガから片翼のスパン長の 10 倍の半
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図６ 計算された羽ばたき音 
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(a) 翼の周囲の圧力と前方観測点との干渉 
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(b) 翼の周囲の圧力と側方観測点との干渉 
 

図７ 翼の周囲の圧力と観測点との干渉 
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径を持ち、この上に音圧の一周期の平均値がデシベル値で

表示されている。この図を見ると、ホバリング、前進飛行

ともに音が伝わりやすい方向が決まっていて、双方とも後

下方が最も音が伝わりやすいことがわかる。ただし、音圧

の最大点は、ホバリングよりも前進飛行の方が 10°程度後

方に寄っている。この方向は図に示したようにスズメガの

胴体が向く方向に近いが、羽ばたき面に対しても直角な方

向に近い。一方で、スズメガの側面には音が伝わりにくい

領域が存在し、これは羽ばたき面に対してほぼ平行な方向

になっている。以上より、羽ばたき音は羽ばたき面に垂直

な方向に伝わりやすく、平行な方向に伝わりにくいと言う

ことができる。この理由は生成される推力の向きと関係し

ていると考えられる。推力は空気を押す力の反作用として

生じるため、推力の向きに空気が強く押されて圧縮と伸長

を繰り返し、その結果、生成される音も同じ方向に伝わり

やすくなると考えられる。推力の向きは 3.1 節でも述べた

ように羽ばたき面に対して垂直な方向であり、このために

図 8 に示したように、羽ばたき面に対して垂直な方向に音

が伝わりやすいという指向性が生じたと考えられる。一方

で、羽ばたき面に平行な方向には空気は圧縮されにくいた

め、この方向に羽ばたき音が微弱な領域が形成されたと考

えられる。図 8 を見ると、この微弱な領域の広さはホバリ

ングよりも前進飛行の方が広くなっているが、この原因は

前にも述べた音圧の振幅が前進飛行で小さいことに起因す

ると考えられる。ただし、図 6 にも示されているように、

下方の圧力変動は前進飛行においても大きく、その結果図

8 においても後下方の音圧レベルはホバリングと同等か、

若干大きくなっている。また、音の最大点が前進飛行で若

干後方に寄る理由は、羽ばたき面の傾きがホバリングに比

べて大きいためと考えられる。 
 

４．結論 
 本研究では、小型飛翔体の駆動機構の一つの形式として

羽ばたき翼に注目し、羽ばたき翼を持つ昆虫の一種である

スズメガを対象として、羽ばたき運動によって生じる音を

CFD や音響解析の技術を用いて解析した。その結果、羽ば

たきに伴って翼の回りには各種の渦を中心とした複雑な流

れ場が形成され、それらの流れの寄与によって翼面上に周

期的な圧力変動が生じることが明らかになった。この圧力

変動は音源としての性質を持ち、FW-H 法に基づいた音響

解析により、以下に示すような羽ばたき音の特性が明らか

になった。 
 
1) 羽ばたき音は、スズメガの前方では羽ばたきと同じ基

本周波数の波が顕著であり、側面や下方では 2 倍ある

いはそれ以上の周波数の波が顕著に現れる。 
2) 羽ばたき音の振幅は、下方を除いて前進飛行よりもホ

バリングの方が大きい。即ち、前進飛行よりもホバリ

ングの方が羽ばたき音が大きくなる傾向がある。 
3) 羽ばたき音は、羽ばたき面に垂直な方向に伝わりやす

く、平行な方向には伝わりにくいという指向性を持つ。 
4) 前進飛行の羽ばたき音の指向性は、ホバリングよりも

若干後方で強くなる。また、羽ばたき面に平行で音が

伝わりにくい領域の広さは、前進飛行の方がホバリン

グよりも広い。 
 
以上の結果は、羽ばたき飛行における翼の運動や飛行速度

の違いと、それによって生じる羽ばたき音との関係を明確

に示すものであり、羽ばたき型の小型飛翔体を開発する際

に、飛行時の騒音対策を検討する上で有効な情報になると

考えられる。また、生物学的にも、鳥や昆虫が羽ばたき音

を個体間の情報伝達に利用したり、その発生を抑えたりす

る機構を分析する上で、注目すべき特性と考えられる。 
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図８ 半球面上に表示された音圧レベルの分布 
（半球面上の破線は羽ばたき面との交線） 

(a) ホバリング飛行 

(b) 前進飛行(V=2.9m/.s) 
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NACA0012 切り落とし翼端から発生する渦の LES 解析 
今村太郎（宇宙航空研究開発機構），平井亨（菱友システムズ） 

横川譲，榎本俊治，山本一臣（宇宙航空研究開発機構） 

 

Large Eddy Simulation of Vortices from a Blunt tip NACA0012 Airfoil  
 

by 
Taro Imamura (JAXA/APG), Tohru Hirai (Ryoyu Systems)   

Yuzuru Yokokawa, Shunji Enomoto and Kazuomi Yamamoto (JAXA/APG) 
 

ABSTRACT 
Three-dimensional unsteady flow around NACA0012 wingtip is simulated numerically to investigate the cause of flap-edge noise 
generation. The vortical flow structures around the NACA0012 are known to be similar to that of a flap-edge. Therefore, it is assumed that 
noise generation mechanism is similar as well, although its geometry is simpler than a flap-edge. Since the Reynolds number of the flow is 
high, a zonal LES/RANS hybrid method is used to reduce the overall computational cost. The power spectral density of the pressure 
coefficient is compared with the experiment, and several issues regarding, the number of sub iteration for implicit time integration, 
sensitivity to Smagorinsky constant, grid overlap points at block-block interface, and grid resolution, are discussed. Subsequently, two 
longitudinal vortical structures around the wingtip, that show different characteristics, are investigated to understand its generation 
mechanism. 
 
 
１．はじめに 

本研究では，航空機機体空力騒音の中でも相対的に大き

な騒音源として知られている高揚力装置フラップ端近傍の

流れ場の解析を念頭に，単独翼翼端周りについて解析した

結果について報告する．一般に高揚力装置周りの流れ場は

形状の複雑さに加え，剥離や再付着を伴う複雑な流れ場で

あり，三次元非定常計算の実行は困難であるが，形状を簡

単化することにより翼端渦の構造やその非定常運動につい

て詳細な検討が可能となる．フラップ近傍の流れ場は，翼

上面の端面近くに発生する１次渦と，翼端面側に発生する

2 次渦からなり，これらの渦は後縁近くで合流して大きな

渦になることが知られている．この流れ場の構造は

McInerny らが行った単独翼翼端周りの実験結果(1)と類似し

た流れ場である． 
これまで著者らは NACA0012 単独翼翼端周り流れ場の

解析を実施し，流れ場の定常成分については Reynolds-
Averaged Navier-Stokes (RANS)解析と実験結果が定量的に

一致することを明らかにした(2)．また LES/RANS hybrid 解

析(3,4)より，定常成分及び非定常成分について実験結果(5,6)

と比較し，定性的に一致した結果を得ている．しかしなが

ら，定量的な比較となると，一致しない点が存在した．  
そこで本研究では，JAXA で開発中の UPACS-LES によ

る計算において問題となりうるいくつかの点を取り上げる．

具体的には，１）陰解法の内部反復回数の影響，２）翼下

流側の格子解像度の影響，３）標準スマゴリンスキーモデ

ルの定数の影響，４）Block 境界の精度の影響である．ま

た本計算結果から，翼端近傍流れ場について考察する． 
 
 
２．計算手法 

CFD 解析ツールとして，JAXA で開発を進めている CFD
共通基盤プログラム UPACS(7-10)を改変した UPACS-LES を

使用する．UPACS はマルチブロック構造格子に対応した有

限体積法による三次元圧縮性 Navier-Stokes 方程式ソルバー

である．数値流束の評価に Kobayashi の 6 次精度コンパク

トスキーム(11)を採用し，空間解像度を向上させる．数値振

動を抑えるために 6 次精度の空間フィルター(12)を用いてい

る．また，粘性項の評価には，二次精度中心差分を用いる．

時間積分は MFGS 陰解法(13)にニュートン反復を組み合わせ

た時間 2 次精度計算である．  
 

３．結果および考察 
３．１ 計算モデル及び計算格子 

計算用のモデルは 2m×2m JAXA-LWT2 低速風洞で実施

した風洞実験模型（図１参照）に基づいている．対象とし

た NACA0012 翼は，翼弦長を 0.4m とし，スパン方向長さ

1.0m の矩形翼で，翼端は直角に切り落とされている．着陸

時の流れ場を模擬するため一様流マッハ数は 0.175（風速

60m/s 相当）とし，コード長を代表長さとしたレイノルズ

数が 1.5×106，迎角は 12°である． 
 
 

 
 

図１ JAXA-LWT2 風洞に設置された NACA0012 翼端模型 
 
 
 
 

計算格子のトポロジーと境界条件を図２に示す．計算格

子は図３に示すように２種類用いる．一つ目は翼端後縁部

下流部分の格子を徐々にストレッチさせた約 2000 万点から

なる格子（Grid A），二つ目は翼端渦の存在する領域を下

流１コードに亘り翼端面近傍と同様に細かい格子を用意し

た約 3400 万点からなる格子（Grid B）である．いずれの格

子においても，翼端近傍においては，渦の等方的な発達を

促すため，これまでの研究(3,4)と同様にほぼ等方的な格子が

用いられている．翼端近傍の上面側にも渦が生じることか

ら，格子の細かい領域は，スパン方向に 0.15c ほど内舷側
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まで広がっている．本研究では，図４に示すように，翼端

近傍では LES 解析，翼根側ではスパン方向に十分な格子が

取れないため，RANS 解析（Spalart-Allmaras モデル）を実

施する． 
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両者の間の領域については，LES の SGS モデルと RANS の

渦粘性モデルを線形につなぎ，計算する． 
 

( ) )RANS ofviscosity Eddy)(1(modelSGS switchswitchT FF −+=ν  
 
計算条件については，表１に概要をまとめる． 

 
 

 
 

図２ 格子トポロジーと境界条件 
 
 
 

 
(a) Grid A 

 

 
(b) Grid B 

 
図３ 計算格子分布（４点毎を表示） 

 
 

 
 

図４ LES/RANS 領域の設定 
 

 
表１ 計算ケース表 

 
 
４．計算結果 
４．１ 計算結果の検証（定常成分） 
図５に LES/RANS 解析（Case 4）の時間平均流れ場にお

ける渦度等値面とコード一定断面上の流れ方向渦度成分分

布を示す．翼上下面の圧力差に誘起され，下面側から上面

側に向けて流れが発生し，２つの大きな渦構造が生じる．

これら２つの渦を，上面側渦および端面側渦と定義する(3)．

上面側渦および端面側渦はそれぞれ端面の上下角部から発

生しており，下流側で，一つの大きな翼端渦へと成長する． 
２つの渦の中心速度について着目すると，端面側渦につ

いては，一様流より減速する（Wake type）のに対し，上面

側渦は，一様流より加速する（Jet type）ことが実験及び計

算結果から確かめられている(2)． 
図６は翼端近傍の圧力係数分布である．図６(a)は翼端に

おけるキャンバーライン上の圧力係数分布を表す．x/c=0.5
近傍の極値は，翼端近傍を通過する渦の位置がキャンバー

ラインのそばを通過することによって生じるピークである．

実験と比べると，計算ではこのピークの高さが過小評価さ

れている．図６(b)は翼端からスパン方向に y/c=0.0225 だけ

内舷側に移動した断面上の圧力係数分布を示す．上面側に

は２つのピークがある．上流側のピーク（x/c=0.3 近傍）は

上面側渦が y/c=0.0225 上を通過する場所に相当する．その

後上面側渦は，下流へと向かうにつれ翼上面から離れるが，

側面側渦が上面側へと移動し，合体する過程において，再

び翼上面に接近し，下流側のピーク（x/c=0.8 近傍）が形成

される．２つのピークは上面側渦と翼上面の距離に依存し

ている．これらの傾向は，RANS 及び LES/RANS で捕らえ

られているが，LES/RANS 解析はいずれも，上流側のピー

ク高さが実験や RANS の結果と比べて 0.2 程度低くなって

おり，LES 領域における格子解像度不足が原因と考えられ

る． 
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図７は横軸に流れ方向座標（x/c），縦軸に圧力係数

（Cp）をとり，図７左側に示す各渦中心位置における Cp分
布を示す．端面側渦の渦中心圧力は，前縁部（よどみ点）

直後に大きく減少し，その後徐々に上昇している．前縁近

傍を除くと，流れ方向に逆圧力勾配が形成されるため，渦

中心流れは Wake type となる．一方，上面側渦については，

下流に行くほど渦中心圧力が低下している．流れ方向に順

圧力勾配が形成されるため，渦中心流れは Jet type となる． 
 

 
 

図５ 時間平均流れ場における渦度の等値面とコード一定

断面上の流れ方向渦度分布（Case 4） 
 

 
(a) 翼端面 Camber line 上 

 

 
(b) y/c=0.0225 断面上 

 
図６ 翼端近傍の Cp 分布の比較 

 

   
 

図７ 渦中心における圧力係数分布 
 
 
 
４．２ 計算結果の検証（非定常成分） 
図８に，翼端端面側及び上面側における非定常圧力の時

間履歴図を示す（計測位置は図９を参照）．この図から，

圧力の時間履歴はドリフトしておらず，十分に発達した非

定常流れが出来ていることが確認できる． 
 

 
(a) 端面側非定常圧力点 

 

 
(b) 上面側非定常圧力点 

 
図８ 非定常圧力の時系列データ 
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表面 Cp変動のパワースペクトル密度（PSD）分布につい

て実験と比較した結果の一部を図１０，１１に示す．図９

に，実験模型に取り付けられた非定常圧センサー位置の内，

本論文で比較した点を赤で示す．はじめに上面側の点につ

いて比較すると，x/c=0.20 の点においては，Cs=0.1 の Case 
1,2,4 では実験より高めに，逆に Cs=0.2 の Case 3,5 では，低

めに出ている．上面側の前縁付近はスケールが小さく弱い

渦が生成している領域であり，Cs に対する感度が大きい．

一方下流側 x/c=0.65 においては，いずれのケースにおいて

も実験と定量的に一致した結果が得られている．続いて端

面側の点については，上流・下流ともに実験と一致した結

果が得られている．x/c=0.65 断面においては，Case 1,2 では

10kHz 付近にピークが見られる．これに関しては，Block 境

界の接続精度が原因と考えられる(4)．Block 境界の接続精度

は， Cs=0.2 では問題とならなかった．SGS モデルによる拡

散と Block 境界精度との相対的なバランスが影響している

と考えられる． 
 

 
 

図９ 風洞試験における非定常圧力センサーの位置 
 

 
(a) x/c=0.20 

 
(b) x/c=0.65 

 
図１０ 翼端近傍のパワースペクトル分布の比較 

（端面側） 

 

 
(a) x/c=0.35 

 

 
(b) x/c=0.65 

 
図１１ 翼端近傍のパワースペクトル分布の比較 

（上面側） 
 
以上まとめると，標準スマゴリンスキーモデルの定数の

感度は上流側では大きいが，下流側においてはその影響は

ほとんどない．一方，内部反復回数，翼下流の格子解像度

に対する感度は本問題においては小さいことが示された． 
 
 
４．３ 翼端近傍流れ場の考察 
翼端近傍の非定常流れ場を可視化するため，速度勾配の

第二不変量の正の等値面を観察する． 
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図１２に Case 4 の可視化結果を示す．大きな２つの渦構造

以外にも小さなスケールの渦が存在する．翼端面側におい

ては，翼端下角部からのせん断層が上面側に巻き上がる過

程においてより細かな渦へと崩壊している． 
Case 4 について，Cpの PSD 分布を異なる 5 断面について

計算した結果を，図１３に示す．断面は，x/c=0.1, 0.3, 0.5, 
0.7, 0.9 の 5 断面で，周波数に関しては，2.2, 4.4, 8.8 kHz の
3 ケースである．翼端の前縁部及び，下側角部からは，広

帯域の変動が観察される．これは，端面側渦を形成するせ

ん断層の圧力変動に起因していると考えられる．一方，後
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縁近くの上面側渦中心付近においては，低い周波数成分が

卓越している．上面側渦の周囲には，端面側から巻き上が

ったせん断層が巻きつく構造になっている． 
以上まとめると翼端近傍の流れ場は５つの領域に分類で

きる．最初の領域は，翼端部の前縁付近である．非常に強

い渦が生成され，その変動成分は広帯域である．２つ目の

領域は，翼端部下側角部である．この領域の変動もやはり

広帯域である．この角部から発生したせん断層は，上流側

では端面側渦に巻きつき，下流側では上面側渦に巻きつく．

３つ目の領域は，端面側渦である．１つ目の領域で強い渦

が形成されるため，その後端面側からの渦の供給があるに

も関わらず，端面側渦が強くならない．そのため，渦中心

圧力は流れ方向に逆圧力勾配となり，Wake type の渦が形成

されると考えられる．４つ目の領域は，翼端部上側角部で

ある．ここではせん断層が上面側渦へと供給される．５つ

目の領域は，上面側渦である．端面側とは異なり，上面側

渦には，翼端前縁部領域は影響しない．つまり，４つ目の

領域からの渦の供給によってのみ上面側渦が強められる．

従って，渦中心では流れ方向に順圧力勾配となり，加速流

れとなると考えられる．この渦は後縁付近で，せん断層と

比べると低い周波数が卓越している．この変動は，端面側

からのせん断層と上面側渦との干渉によって生じていると

考えられる． 
 
 

 
 

図１２ 速度勾配の第二不変量 (Case 4) 
 
 
 
５ まとめ 
航空機高揚力装置のフラップ端から発生する騒音メカニ

ズムを探るために，NACA0012 切り落とし翼端周りの LES
解析を実施した．計算において問題となりうるいくつかの

点を取り上げ，比較検証計算を実施した．いずれの項目も，

近傍場スペクトルの観点からは影響が小さいことが明らか

になった．その中で本問題において感度が大きかった点は，

標準スマゴリンスキーモデルの定数であり，Dynamic モデ

ルへの移行を含めた LES モデルの検討が必要であると考

える． 
 流れ場については，端面側渦と上面側渦の２つの渦構造

と，これらの渦の生成に影響するせん断層との係わりが明

らかになった．今後は，フラップ端流れ場の解析に向けた

研究を進める予定である． 
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(a) f=2211 Hz 

 

 
(b) f=4422 Hz 

 

 
(c) f=8844 Hz 

 
図１３ Cpのパワースペクトル密度の対数分布図(Case 4) 
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Far-field Characteristics of JAXA Main Landing Gear Noise Research Model 
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ABSTRACT 
A far-field characteristic of a landing gear noise is assessed through lowspeed wind tunnel test in large scale anechoic facility of Railway 
Technical Research Institute. To understand landing gear noise generation of regional jet airliner during the approach phase, 40% of two–
wheel type main landing gear scale model which is called LEG (Landing gear noise Evaluation Geometry) model is installed in open-jet 
test section. The model is designed in detail in order to reproduce flow field similar to that of around an actual landing gear, which is 
equipped with small instruments as well as large components such as a tire, a strut, a door and a brace. As a result, spectrum of sound 
pressure revel for fully dressed model configuration was obtained. The spectrum roughly corresponds to the empirical data given by EUDS 
database. Reynolds number effect and directivity in noise generation appeared at certain flow condition. In addition, the contribution and 
behavior of each component of the landing gear model to the total noise level was also assessed. The tire, the door and the brace were 
comparatively large noise source. It was shown that the spectrum of fully dressed configuration was reproduced by summation of the 
spectrum of each component, but some narrow band peaks were appeared depending on the model configuration.  
 
 
 
１．はじめに 
近年の民間航空機開発において主要な課題となっている

空力騒音の予測・低減技術構築の背景には、航空機の騒音

規制とそれに伴う空港着陸料増加および運用時間帯の制約

による運航経済性の悪化という問題が存在している[1-2]。
これまで亜音速旅客機の騒音問題は推進系の騒音低減に主

眼を置いた議論や技術向上が行われ、エンジンについては

大幅な静粛化が図られた。しかしながら結果として、高揚

力装置や脚装置から発生する機体騒音がエンジン騒音より

も相対的に顕著となる状況が見受けられるようになった。

さらに、現在開発中の国産旅客機 MRJ （ Mitsubishi-
Regional-Jet）[3]やカナダボンバルディア社の小型旅客機 C
シリーズ[4]では大幅な低騒音化が期待できる GTF エンジ

ン（Geared-Turbo-Fan エンジン）[5]の搭載が決定しており

機体騒音静粛化に対する要求は今後より一層大きくなるこ

とが予想される。これに応えるためには、特にエンジン出

力が小さくなる着陸時において、機体騒音レベルを大幅に

低減する取り組みが必要である。 
高揚力装置と並ぶ主要な騒音源である脚装置（図１に概

略を示す）については、これまで様々なスケールや形状の

模型を用いた風洞試験および飛行試験が実施されてきてお

り、低騒音化のための設計指針や騒音低減デバイスの提案

も行われている[6-12]。しかしながら、それぞれの構成部

品の音源としての振舞い、またそれらが組み合わされた際

の空力干渉や騒音特性の変化について十分な理解がなされ

ているとは言い難く、実機において騒音低減効果を期待で

きる技術も存在していないのが現状である。 
JAXA では、想定実機 40%スケールの二輪式主脚装置詳

細模型を用い、騒音発生メカニズム理解、実機騒音予測技

術ならびに低騒音設計指針の構築に向けた研究を風洞試験

および CFDの両面から推進している[13-15]。 
本報告では、低騒音風洞にて取得した遠方場騒音データ

について、基本特性ならびに脚装置構成部品の寄与や相互

干渉について考察することを目的とする。 

 

 
図１ 降着装置 

 
 
２．模型 
使用した模型は、100 人乗りクラスのリージョナルジェ

ット機を想定し研究用に概念設計した LEG（Landing gear 
noise Evaluation Geometry）の 40%スケール模型であり、本

研究ではこのクラスの機体で一般的な二輪式の主脚を取り

扱っている。図２には主脚の主たる構成部品名称を加えた

CAD モデルを、表１にはそれらの代表寸法を示す。なお、

後述する試験における模型設置の都合上、CAD モデルは実

機とは上下が逆になった形態となっている。 
本モデルには、タイヤ、支柱（シリンダーとピストン）、

脚扉、サイドブレースといった主構造物だけでなく、ブレ

ーキキャリパ、トルクリンク、脚扉駆動ロッド、アンロッ

クアクチュエータ、アップロック用ピン、更には油圧配管

や電気系統の配線などの詳細な模擬部品も設置されている。

また、実機における脚収納室についても間口面積と容積を

概算し模擬している。なお、タイヤ部の収納スペースは省
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略している。模型の高さは、キャビティから外に出ている

部分、すなわち一様流に曝される部分が 1.078mである。 
実機では起こり得ない層流剥離等による狭帯域音の発生を

防ぐため、タイヤ上の上流淀み点（幾何学的 0°）を中心

として±55°の位置、および支柱上の上流淀み点（幾何学

的 0°）を中心として±60°の位置にジグザグテープなら

びにディスクラフネスをそれぞれ設置し[11]、さらに脚扉

後縁についても直径 4mm のトリップワイヤを設置した。

なお、本稿中においては、全ての構成部品が組み付けられ

た模型の形態を「基本形態」と称する。 
 
 

下部脚扉

上部脚扉

トルクリンク

サイドブレース

アップロック用ピン

タイヤ

ロックリンク

脚扉駆動ロッド

 
図２ LEG模型の CAD モデル 

 
 

表１ 主要な構成部品の代表寸法 

���� �� 

タイヤ 0.417m(直径)／0.163m(幅) 
支柱 0.1m(最大)／0.061m(最小) 

サイドブレース 0.036m(厚さ) 
トルクリンク 0.083m(最大)／0.016m(最小) 

脚扉 0.001m(厚さ) 
配管 0.004m(直径) 

 
 
３．風洞試験 
試験は、鉄道総合技術研究所大型低騒音風洞において実

施した。模型は図３に示すとおり、無響室内のオープンジ

ェット（幅 3m、高さ 2.5m）測定部の模型支持台車上に設

置された地面盤上に上向きに取り付けた。ノズル出口面か

ら模型（支柱中心）までの距離は 3m であり、この位置で

の地面盤上面境界層の 99%厚さは約 130mm となっている。

地面盤表面は反射壁であり、端面は発泡性材料により滑ら

かに整形されている。 
音響計測は図４に示すよう、上方（実機下方相当）、両

側方に設置した無指向性マイクロフォン（B&K4939）によ

り行った。前者は地面板上面から 5m 直上に、後者は模型

支柱中心から 4.5m の真横位置に設置した。このうち上方

については指向性把握のため、上流側 5.356m、下流側

3.750m の範囲での計測も特定のケースについて実施してお

り、その詳細については後述する。サンプリング周波数は

200kHz とし、FFT により得られた SPL（Sound Pressure 

Level）の狭帯域スペクトルは 185 回の平均結果を評価して

いる。 
主流風速は実機着陸時の流速を想定し U=68m/s を基準と

したが、レイノルズ数効果検証や狭帯域音の比較用に 27.2、
54.4、80m/s も実施している。また横滑り角は 0 度とした。 
 
 

 
図３ 低騒音風洞測定部に設置された LEG模型 

 
 

 
図４ 無指向性マイクロフォン設置位置概略 

 
 
４．結果および考察 
 本章では、特に断りのない限り主流風速 68m/s における

計測結果を示すものとする。また狭帯域スペクトルの周波

数分解能は 12.2Hz としている。 
 
４-１．基本特性 
図５に基本形態に対し測定した SPL の狭帯域スペクトル

を示す。なお、両側方での計測データについては上方計測

値との比較のため、同じ距離である 5m 位置での値に換算

して示している。図より３方向に対してレベルが比較的近

い騒音が放射されていることがわかる。スペクトルの定性

的な特徴としては、①0.1～0.3kHz でのゆるやかなピーク、
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3m 
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側方 
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②0.7kHz 付近の狭帯域ピーク、③1kHz 以上の広帯域領域

に大別できる。①については直上で特に顕著に観察されて

おり、これは脚収納キャビティからの発生音であることを

キャビティ有り無し形態に対する結果比較により確認して

いる。②は、車軸付近に設置されたピン（直径 20mm の円

柱）から発生するエオルス音であることをピン有り無し形

態に対する結果比較により確認している。このピンは制動

時にブレーキディスクの回転を制止するために実機におい

ても取り付けられているものであり、注目すべき音源であ

る。③については様々な音源が寄与しているものと考えら

れるが、広帯域スペクトル上に重なった鋸状の複数ピーク

については、特に側方において顕著であることから、支柱

や脚扉などの後縁からの２次元的な剥離が原因である可能

性も考えられる。 
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図５ ３計測点における騒音特性の比較 

 
 

図６に直上における 1/3 オクターブバンド SPL スペクト

ルとデータベース値（ESDU[16]による）の比較を示す。な

お、データベース値を実験値と同等のスケール、風速、測

定距離に換算して示している。図より、スペクトルのエン

ベロープは概ね一致しており 40%スケール詳細模型につい

て本試験で得られた騒音特性が大域的には実機の状態を再

現していることが確認できた。SPL のレベル自体には 10dB
程度の差が存在するが、模型形状とデータベースで対象と

している脚形状とは同一ではないためこの定量的なずれを

評価の対象とすべきではない。 
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図６ 遠方場スペクトルとデータベース値の比較 

図７にはタイヤ上と支柱上にラフネスを設置した場合と

してない場合の、直上における SPL スペクトルの比較を示

す。なお、ラフネスを設置した際には確実に境界層が遷移

することを可視化により確認している。図より、0.7kHz 近

傍の狭帯域ピークの周波数とレベルが多少変化するものの

全体としてラフネス設置効果による有意な差は観察されな

い。すなわち層流剥離に起因した音源は存在してないこと

がわかる。狭帯域ピークの特性変化については、ラフネス

設置効果によりタイヤ間の流速が僅かに変化し、音源であ

る前述のピン周辺でも流速変化が生じたことによるものと

考えられる。 
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図７ ラフネス効果 

 
 
図８に直上における SPL スペクトルの速度依存性を示す。

縦軸は、本模型の音源が全て２重極であるという仮定の下

に速度の６乗則[3]を用いて 68m/s へ換算した値としている。

また横軸については主流速度と単位長さで無次元化した値

で示している。全体的な傾向として、54.4m/s 以上ではスペ

クトルのレベルが近く、類似した物理現象により騒音が発

生しているものと考えられる。しかしながら完全にはレベ

ルが一致しておらず、また広帯域スペクトル上に重なった

鋸状のピークについても必ずしも定性的な一致が見られな

い。すなわち、構成部品ごとのローカルな現象に起因する

音源成分については完全な６乗則では補正できず、２重極

であること以外の効果についての補正が必要であることが

わかる。一方、27.2m/s については前述②の狭帯域ピークを

除きスペクトルの全体的レベルも大きくずれており、これ

はレイノルズ数効果によるものと考えられる。 
次に上方への放射音の流れ方向の指向性を評価する。図

９に示すよう、計測はマイクをトラバースさせて地面板か

ら高さ 5m の各位置（青点で示す）にて行い、これを模型

支柱根元と平板上面の交点を原点とした半径 5m の円弧上

での値（青丸で示す）に換算した。さらに主流速度分の移

流補正を加味した点（ピンク点で示す）のオーバーオール

値（OASPL）を求めた。OASPL は実機での評価範囲 50Hz
～10kHz を想定し、40％スケール換算で 125Hz～25kHz の

範囲を積分し求めている。図１０に結果を示す。図より、

上方で観測される騒音は指向性を有し、模型直上付近では

レベルが低く、下流側でよりレベルが高くなる様子が観察

される。この点については参考文献[3]においても言及され

ており、ストローハル数が大きい場合に特に顕著になるこ

とが示されている。なお、最上流の点は騒音レベルが大き

く低減しているが、これは風洞ノズルとの干渉によるもの

と考えられる。 
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図８ 模型直上計測点での風速依存性比較 
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図９ 流れ方向の指向性計測位置 

 
 

図１０ 放射音の流れ方向指向性 
 
 
４-２．構成部品単体の騒音レベル 
次に、脚収納用キャビティと支柱を設置した状態を基準

とし、図１１に示すよう脚を構成する各部品を単独で取り

付けた場合（以下、パーツ ON 効果試験）の放射音特性の

評価を行った。図１２に模型直上における OASPL を示す。

まず、支柱のみの形態“2”に対して、配管“3”や車軸

“4”を設置しても騒音レベルの上昇は見られない。車軸

については、前項で述べたとおりピンが併せて設置された

形態“5”では狭帯域ピークが突出することによる約 3dB
の OASPL の増加がある。その際、更にトルクリンクを設

置した効果“6”は微小である。比較的スケールの大きな

構成部品について見ていくと、サイドブレース“8”およ

びタイヤ“9”は約 5dB、脚扉“7”は 2dB 程度と大きな騒

音源となっていることがわかる。 

 
 

 
 

図１１ 構成部品 ON効果試験における模型形態 
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ここで、支柱に車軸とタイヤが設置された“9”のレベ

ルが、全パーツを設置した基本形態“10”のレベルよりも

大きくなっている様子が見られるが、これには２つの理由

が考えられる。一つは、基本形態として全部品が組み合わ

されたことによる流れ場の干渉により模型上の各音源の特

性が変化し、トータルとしての騒音レベルが変化したこと

に起因するもの。また、もう一つには、前述した車軸付近

のピン周りの流れ場が変化したことにより、相対的にレベ

ルの高いこの音源での騒音レベルが上昇し、全体の騒音レ

ベルを押し上げてしまったことに起因するものがある。 
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 図１２ 各部品設置形態に対する OASPLの比較 

 
 
図１３に上方への放射音に対する各構成部品の寄与率分

布を示す。本図は、パーツ ON 効果試験で得られたそれぞ

れの模型形態に対する SPL を一旦線形値に戻し、差し引き

により各構成部品単体が発生する値を求め、それらの周波

数ごとの比率を算出したものである。すなわち、図中のあ

る周波数におけるそれぞれのパーツの寄与分はパワーの比

率を表すものであり、SPLの絶対値を示すものではない。 
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図１３ 各構成部品の騒音寄与率の比較 

 
 

図より、図１２で示された大きな騒音源となっている部

品に関し、サイドブレースと支柱は 2kHz 以上での広い周

波域で寄与が大きい一方で、タイヤと脚扉については比較

的低い周波数域での寄与が大きいことがわかる。ここで、

タイヤのデータ上 0.7kHz 付近に極めて寄与率の大きい領域

が観察されるが、これは前述した車軸付近のピンに当たる

流れの局所速度がタイヤを設置した場合としない場合とで

異なりピーク周波数とレベルが変化したため、この周波数

帯域ではタイヤ単体の寄与を純粋に分離することができな

かったことに起因したものである。 
 
４-３．構成部品間の干渉 
図１４に、模型直上において基本形態に対し測定した狭

帯域スペクトルと、パーツ ON 効果試験結果を用いて分離

した構成部品単体（図１４上のイラストに示す各部品）が

発生する騒音レベルを積算したスペクトルとの比較を示す。

図より、積算スペクトルと基本形態に対する計測結果とは

全体的なレベルを見る限り比較的よい一致をしていること

がわかる。一方で、積算スペクトルの結果には 1kHz～
4kHz 付近に複数のピークが存在している。すなわち、脚を

構成する各部品はそれらが組み合わされて設置された状態

でも互いの干渉により特性を大きく変化させることはなく、

基本的にはそれぞれが独立した音源として振舞うものの、

前項で明らかとなったような構成部品設置形態に依存した

流れ場の変化とそれに伴う騒音レベルの増減が局所的には

起こりうることが明らかとなった。 
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図１４ 各構成部品からの騒音の積算スペクトル 

 
 
最後に、今後の進め方としては様々な模型形態に対して、

それぞれのパーツ周りの流れ場と音源としての特性を詳細

に検証する必要があるものと考えられる。そのようにして
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単体音源の振る舞いおよび他パーツとの干渉の度合いを把

握できれば、脚を低騒音化する場合、少なくとも二輪のケ

ースについては構成部品レベルでの対処の有効が確立でき

る。また、同じパーツであっても、特定の形態に対しては

ピーク音源として振る舞い、また別の形態に対しては広帯

域の音源としいて振る舞う点について詳細が明らかになれ

ば、スケール効果や今回６乗則での補正が不十分であった

速度依存性の解明、さらにはその結果としての脚騒音予測

精度の向上にもつながるものと考えられる。 
 
 
５．結論 
 想定実機 40%スケールの二輪式主脚模型を対象に遠方場

計測を実施した。結果として、基本的な特性を把握した他、

脚装置を構成する部品各々が騒音のオーバーオール値に与

える寄与分や周波数特性についての知見が得られた。これ

らの部品は同時に組み付けられた場合にも互いの干渉は大

きくはなく、独立した騒音源とみなしても脚装置全体騒音

レベルの良い推算が可能であると考えられる。これにより、

二輪式脚装置の低騒音化を行う場合、構成部品レベルでの

対処も有効であるものと考えられるが、レイノルズ数効果

や局所流速の変化等による特性の差も観察されたことから、

こうした点には十分注意を払う必要がある。今後は、部品

ごとにより詳細な騒音発生メカニズムの理解を行い、実機

レイノルズ数での騒音レベルおよび特性の予測と低騒音化

に向けた取り組みを推進する。 
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地上燃焼試験における固体ロケットモータの音響計測 
 

石井達哉，生沼秀司，賀澤順一，福田紘大，堤誠司， 
宇井恭一，峯杉賢治，藤井孝藏（宇宙航空研究開発機構） 

 

Acoustic Measurement of Solid Rocket Motors in Static-Firing Tests 
 

Tatsuya Ishii , Hideshi Oinuma, Junichi Kazawa, Kota Fukuda, Seiji Tsutsumi,  
Kyoichi Ui, Kenji Minesugi, Kozo Fujii (JAXA） 

 
Abstract 

High-speed and high-temperature gas flow of the rocket motor radiates enormous level of sound while launching, leading to 
crucial damage on the payload. Alleviation of such acoustic damage is a key to a reliable and competitive rocket system. JAXA, 
planning an advanced solid rocket system, started design of the launch-pad with less acoustic impact. Semi-empirical model 
such as NASA-SP-8072 and numerical model by computational aero-acoustics (CAA) have been introduced to establish better 
design guideline. However, more experimental data in static firing tests should be obtained for validation and improvement of 
both models. Meanwhile, we had an opportunity of testing three solid rocket motors; NAL735, M24 and KM-V1 since 
December in 2007. This paper outlines acoustic measurement carried out in the ground firing tests of these motors. 
 
 
１．はじめに 
 近年、ロケットの音響問題への関心が高まっている。

打ち上げ時の音は、生活環境への影響よりもむしろ衛星

等機器の存立を左右するという決定的な存在だからで

ある。特に固体ロケットモータの有する高い推力は、通

常の流体機械の騒音問題とはかけ離れたレベルの高音

圧の源となる。具体的には、ノズルから排出される高速

高温プルームは、それ自身が音源となるとともに、排気

流と射場（例えば、デフレクタや煙道）と干渉して新た

な音源を形成する。こうして発生した音は、射場構造物

との反射や空気伝播を経て上昇中の機体に到達して、フ

ェアリング内部の搭載物を加振する。予想される加振レ

ベルが高い程、搭載物の耐振設計余裕を増す必要が生じ

る。ロケット打ち上げ時の様々な音源の特性を把握して

射場設計など適切な音響対策を施すことができれば、次

世代固体ロケット等の信頼性・コストにおいて競争力を

高めることができる。 
ロケットモータの音源特性把握には、幾つかの手法が

考えられる。一つは、NASA-SP-8072に代表される半経

験的モデルである(1)(2)。このモデルに基づく解析は簡便

であるため、設計初期の検討には有効なツールである。

モデル改善のために、更なる実測データを蓄積して放射

効率、指向性などに手を加える余地は残されている。も

う一つの手法は、数値計算による音場予測である。近年、

高速排気流れ場とそれを取り巻く放射音響場を解析す

る、計算空力音響（CAA: Computational Aero-Acoustics）
の発達が目覚しく、ノズル排気流れと複雑な射場形状を

反映した音響予測に注目が集まっている。JAXAでも、

CAAを次世代固体ロケットの射場設計に活用すること

を目指してコードの改良が進められてきた(3)。数値計算

の魅力は音源の原因把握にヒントを与えてくれる点で

あるが、適用周波数、音圧レベル、グリッド生成等、改

善すべき課題は残されている。音場予測精度向上のため

には、半経験的手法同様に、より多くの実測データに基

づいたコード検証や音環境モデルの合わせ込みなどが

必要となる(4)(5)。 
ロケットの音響が、燃焼ガスによる圧力変動、排気流

れと周囲空気との乱流混合、発射棟、煙道、デフレクタ

等との干渉、など多様な要因が混在する事情を考慮すれ

ば、当面は半経験的手法とCAAを相互に補完させつつ活

用するのが妥当である。そして、いずれの手法に共通し

て必要なのが実機或いは模型による実測データの蓄積

であるとの認識に至った。 
このような背景の下、2007年12月から2008年12月にか

けて、用途・推力の異なる三種類の固体ロケットモータ

の地上燃焼試験が実施される機会を活用して、音響計測

試験を計画した。地上燃焼試験は、秋田県のJAXA能代

多目的実験場（NTC: Noshiro Testing Center）にて実施さ

れた。地上燃焼試験は元々音響計測を想定したものでは

なかったため、気象条件、音環境、構造物など制約条件

があったものの、放射音計測、近接音計測、オーバープ

レッシャー捕捉、音源探査、熱画像など実施することが

できた。本報は、紙面の都合で、一連の地上燃焼試験に

おける音響計測法を中心に報告する。なお、本試験は、
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宇宙輸送ミッション本部、情報・計算工学（JEDI）セン

ター、宇宙科学本部並びに研究開発本部によるJAXAの

横断的体制の下、実施された。 
 

２．供試モータ 
２-１．NAL735 
 NAL735（図1-1）は、旧宇宙研(ISAS)と旧航技研(NAL)
が共同開発した単段式ロケットで、小型超音速実験機の

推進装置として活用された。モータは門型スタンドに固

定してNTCの真空燃焼棟内に水平設置された。排気は海

に向かって噴出されるが、コンクリート地面を除いて排

気と直接干渉する構造物は存在しないため、フリージェ

ット条件を想定した。全燃焼時間は48秒、最大推力は260
～269kN、モータ内圧は3.8～4.0MPaである。特徴として

は、推力方向が実験機の重心を貫くよう設定された約

3°のノズルカント角が付いている点、軸方向の形状か

ら燃焼振動が予想される点である。音響計測の他に推力、

振動、超音波による燃焼速度計測などが行われた。二本

のモータが用意され、一回目（以後NAL735-1と略記）

が2007年12月17日に、二回目（同NAL735-2）が同22日
に予定通り試験された。 
２-２．M24(6) 

M24モータは（図1-2）、旧ISASによるM-Vロケット

の第二段目にあたる。モータはスタンドに固定してNTC
内の大気燃焼棟内に水平設置された。排気は海に向かっ

て放出されるが、ノズルから下流約35mにあるコンクリ

ート製デフレクタの存在によって排気が偏向される。全

燃焼時間は96秒、最大推力は1027kN、モータ内圧は5MPa
を超える。内部形状からNAL735 に比べて燃焼振動は深

刻ではない反面、点火直後に過大な圧力変動が観察され

た。音響計測の他に、推力、振動、燃焼速度、電波干渉、

旋回流等の計測を実施した。放射音計測に用いる大気燃

焼棟南側の領域は未整地の起伏がある土地であって、試

験当時には積雪があったことを考慮すると、前述の

NAL735の場合に比べて音環境は劣ると予想される。地

上燃焼試験は2008年3月7日に予定通り実施された。 
２-３．KM-V1 

KM-V1モータ（図1-3）はキックステージの推進装置

である。今回は大気開放条件での燃焼試験となった。モ

ータはNAL735と同様、真空燃焼棟内に水平設置された。

上記二種類のモータに比べて、推力や排気流の影響範囲

が小さい上、放射音計測用のマイクロホンスタンドも全

て整地コンクリート上に配置できることを考慮すると、

音環境は改善されている。ノズル開口径は地上試験に併

せて加工した。全燃焼時間は72秒、予想最大推力67kN、

モータ内圧は5MPaである。点火直後に投棄型点火器が

放出されるため、マイクロホン配置に留意する必要があ

る。地上燃焼試験は2008年12月18日に実施された。 
 

 

NAL735-1 (2007.12.17.)
・T_burn. 48 sec.
・Thrust 260 kN
・Pressure 3.8 MPa

NAL735-2 (2007.12.22.)
・T_burn. 48 sec.
・Thrust 269 kN
・Pressure 4.0 MPa  

 

Fig.1-1 The NAL735 rocket motor. 
 

6091
BP-204J

Nozzle
Igniter

Motor Case  

M24-2 (2008.3.7.)
・T_burn. 96 sec.
・Thrust 1027 kN
・Pressure 5.27 MPa 

Fig.1-2 The M24 rocket motor.  
 

KM-V1 (2008.12.18.)
・T_burn. 72sec.
・Thrust* 67kN
・Pressure 5.07MPa

330 468 300

Nozzle

Motor Case

BP-205J

Igniter

  

Fig.1-3 The KM-V1 rocket motor. 
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３．音響計測方法 
３-１．計測規模の変遷 
音響計測試験の計画段階では、燃焼時の音圧レベル、

周波数特性に加えて、温度、湿度、風向風速等の環境条

件、粉塵や排気ガスの影響範囲についての情報が不足し

ていた。そこで、データ取得を優先した計測を原則とし、

段階的にセンサ種別と個数を増加させる計画を立てた。

まず、NAL735-1ではノズル遠方5点の音響計測から開始

し、NAL735-2では排気近傍4点の音響計測を加えてCAA
結果との対比を試みた。M24では排気流に沿って2点の

圧力変動と高速熱画像を加えた。最後に、KM-V1では排

気流方向の圧力分布計測とマイクロホンアレイによる

音源探査まで規模を拡張した。 
３-２．音・圧力計測 
図2に、NTCでのロケットモータとマイクロホン配置

を示す。表1にノズル出口中心を原点とした時のマイク

ロホンの座標情報を示す。使用するマイクロホンについ

て、予想される排気エネルギーと放射効率から音圧を概

算して、適用可能な三種類のマイクロホン、1/4インチ

コンデンサー型（B＆K社製4939）、高音圧用1インチ圧

電型（ENDEVCO社製2510M4A）、1/4インチエレクトレ

ット型（ACO社製4156N）を採用した。 
コンデンサ型は広いダイナミックレンジで高感度を

有する。これを高さ1.45mのスタンド上に設置した。マ

イクロホンカートリッジには専用の防水グリッド（例え

ば、GRAS社製RA0127）を装着して（図3-1左、図3中上）、

透過損失レベルを最小限に抑えつつ、降雨/雪、海水飛

沫、粉塵等の侵入を燃焼時間程度回避することとした。

防水グリッドは短時間の防水等には有効であるが、排気

煙に直接曝されると、煙に含まれるアルミナ粒子がグリ

ッドをすり抜けてマイクロホンの受圧面に付着してし

まう（図3-1右上は試験前、同右下は試験後）。M24及び

KM-V1では排気軸から20度方向のマイクロホンが排気

煙に曝される結果となった。 
圧電型マイクロホンは、高温（260℃）、高音圧（180dB

以上）に対応でき、モータ近傍の高音圧場計測に有効で

ある。使用にあたり、金属製専用ボックスを試作した。

専用ボックスには、上面で受圧面が面一になるようにマ

イクロホンを内側に取り付けた（図3-1左、同中下）。

ボックスを地面又はスタンド下部に固定して、受圧面に

は防水グリッドを装着する。マイクロホンで電荷出力さ

れた音圧信号は、ボックス内部で低ノイズケーブルを介

してチャージコンバータ（ENDEVCO社製2771B01など）

で信号変換され、同軸ケーブルを経由して収録装置に信

号出力される。 
ICP仕様のエレクトレット型は、同軸ケーブル1本で電

源供給と信号出力を併用できる点で設置が容易であっ

て、安価であるため多チャンネル計測に有効である。そ

の反面、上限音圧レベルと温度ドリフトに留意する必要

がある。主に遠方場用のマイクロホンスタンドに設置し

た。コンデンサ型と同じく、防水グリッドを必要とする

（図3-1左）。 

 
                               Table 1. Microphone Position. 

X>0

Y>0

θ>0Far-Field Microphone
(stand and/or ground)

Solid Rocket Motor

Nozzle

Plume

Seashore (NAL735 or KMV1)
or Deflector (M24)

Near-Field Microphone
(ground)

1/4' Microphone
Waterproof Grid

1' Microphone
Flush-mounted

Phased-Array
Microphones
(KMV1)

 

CH. R(m) θ(deg) R(m) θ(deg) R(m) θ(deg)

1 39 80 60 80 7.45 35

2 39 65 60 65 12.5 35

3 39 50 60 50 17.6 35

4 39 35 60 35 17.6 20

5 39 20 50 20 33.2 20

6 X=7 Y=10 60 80 33.2 27.5

7 X=10 Y=10 60 65 33.2 35

8 X=13 Y=10 60 50 33.2 40

9 X=10 Y=13 60 35 33.2 45

10 39 80 50 20 33.2 50

11 39 65 30 50 33.2 55

12 39 50 80 50 33.2 60

13 39 35 - - - -

14 39 10 - - - -

KM-V1NAL735-2 M24

 
 

Fig.2 Outdoor Measurement Setup. 
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放射音の他に排気流に沿った圧力計測を試みた。これ

は、点火直後の圧力波伝播や排気に沿った音源分布を調

べるためである。図3-2はM24ノズル軸から4mの地点に

設置した圧力センサを示す。熱対策のために、圧力導入

孔を空けたコンクリート製U字溝内側に圧力変換機

（JTEKT社製,PD104SW）を固定した。 
３-３．収録装置 

NTCでは燃焼試験時に真空燃焼棟や大気燃焼棟は勿

論のこと、砂防堤よりも海側の立入を制限されるため、

収録装置とこれを制御する操作者の間には数百mの距

離を要する。この制約条件の下でデータ収録には2つの

方式が考えられる。1つは、退避勧告前に収録装置を始

動させておくこと、もう1つは収録装置との間でリアル

タイム通信する手段を講ずることである。 
試験では、装置の異常発生時の遠隔回復措置と収録装

置に課される記録容量を考慮して、リアルタイム方式を

採用した。具体的には、現場と計測室との間に2本の光

ケーブルを敷設して、独立の通信系統を確立した。それ

ぞれの系統につき、異種の収録装置（主系：OROS社製

OR36,16CH×51.2kHz-Sampling、及び副系：TEAC社製

LX110,16CH×25.6kHz-Sampling、いずれも24bit分解能）

を割り当てて、無停電電源装置とともに温度調節機能付

き密閉ケース内に収納した。密閉ケースは冬季の温湿度

環境や燃焼時のアルミナ粒子の影響を排除するためで

ある。密閉ケースには、メジャリングアンプ（B&K社製

NEXUS）とICP仕様アンプフィルタを設置した。なお、

M24試験からは作業性向上のために、試験場にプレハブ

を仮設して、その内部に密閉ケースと機材を設置した。 

３-４．環境計測他 
地上燃焼試験の計測環境条件（風向風速、温度勾配、

マイクロホンスタンド振動など）はデータが少なく、今

後も重要な課題となる。現在までに、排気流周辺やマイ

クロホン付近数点を選定して、温度センサ（感温フィル

ム及びK型熱電対）、風向風速計（熱線型KANOMAX社

製6332及び超音波型Climatec 社製CYG-81000）を使って

音計測環境の突発的な変化を監視している。これらのデ

ータは高速サンプリングを要しないため、点火前から収

録装置（Keyence社製GR3500）に記録を開始する。音と

流れの関係を推測する手段として、高速熱画像の撮影も

行っている。例えば、図4はM24モータ点火直後（同図

上）と定常燃焼時（同図下）の熱画像比較である。点火

直後では、定常燃焼時に見られない巨大な気塊がノズル

下流に押し出されている。この現象に伴う圧力上昇は、

排気流に沿って設置した圧力センサ（図3-2）並びに放

射場に置かれたマイクロホンの初期の時間波形でも確

認されている。 
 
４．データ処理法 
図5-1はNAL735-2のモータ内圧変化を、図6-1は同じく

M3地点（半径39m、排気軸から50°方向）のコンデンサ

型マイクロホンの音響信号を、点火直前から燃焼終了ま

で記録した結果である。CAA結果の検証や半経験的モデ

ルの構築には音場が安定した時の時系列データが望ま

しいため、燃焼と相関のある内圧レベルが平坦とみなせ

る時間帯を判別することとした。 
燃焼特性はモータ固有であるため、個別の特性を吟味

 

   
 

Fig.3-1. A microphone stand and a microphone box on the ground (left).  
A water-proof grid installed on the microphone (middle top), inside the box (middle bottom).  

Influence of Alumina particles (right top: normal, right bottom: contaminated).  
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する必要がある。例えば、NAL735では、モータ内圧が

点火直後の高圧（図5-1中Stage-1）と燃焼後半の低圧（同

Stage-3）の二段階に大別される。一方、M24では点火直

後を除き、燃焼時間中平坦な内圧変化を示し、KM-V1
は燃焼途中で内圧上昇を伴う（図5-2）。NAL735につい

て時間帯（図ではStage-1,2,3）毎の1/3オクターブバンド

分析結果は、広帯域のピークを持つ周波数特性を維持し

ながら、内圧に呼応して音圧レベルが低下する傾向を示

す（図6-2）。これに対して、M24とKM-V1では燃焼中

の音圧レベルの変化は比較的少ない。 
音の時間波形にも留意する必要がある。時間波形（例

えば、図6-1）に見られる非対称性は、マッハ波など音

源特性、計測半径の不足、試験環境などが原因と考えら

れる。図7左は、NAL735-2について、最大振幅で正規化

した圧力を縦軸にとり、分布を横軸に示す。参考のため

に正規分布をNormalとして表記した。点火直後（図5-1
でのStage-1）や内圧漸減時（同Stage-2）に比べて、低圧

時（同Stage-3）は僅かではあるが上下対称性が改善され

る傾向がうかがえる。図7右は、定常燃焼時のM24、KMV1

 

 
Fig.5-1 Inner Pressure of NAL735-2. 

 
 

 
Fig.5-2 Inner Pressure Patterns (M24 and KM-V1). 

 
 

 
Fig.6-1 Far-Field Acoustic Signal (NAL735-2, M3). 

 

 

 
Fig.3-2 Pressure transducers along the exhaust flow. 

 

just after the ignition

nozzle exit (M24)

 

the steady combustion

 
Fig.4 Pictures by a Thermo-Camera, just after the 
ignition (top) and the steady combustion (bottom). 
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及び別の試験日におけるNAL735の振幅分布を比較した。 
NAL735-2でStage3を選定した別の根拠は、内圧信号の

変動が25秒以降で弱まっている点にある。例えば、図5-1
の線が太くなっているところは、狭帯域分析では75Hz
付近の離散周波数振動を示しており、モータ内部形状か

ら予想される燃焼振動を示している。これに対して、

M24、KM-V1では、図5-2では内圧変動は少ないことが

予想され、狭帯域分析結果もそれを裏付けている。 
図8は上記の判断によって選定した各モータの定常音

について周波数分析を行った結果である。同じ放射方向

の計測点で音圧レベルを比較した。音圧レベルは、推力、

排気速度、音響放射効率（ここでは1%）の積、つまり

音源パワーで無次元化した。図中エラーバーは周波数分

析の平均化の過程で生じる最大値、最小値を示す。

NAL735とKM-V1は高周波数側で良い一致を示す。M24
でも傾向は同様であるが、St=0.1付近における音圧レベ

ルの欠損が見られる。大気燃焼棟側のデフレクタ、地面

性状、気象条件などの要因が考えられる。 
 
５．まとめ 
ロケット打上時の音響予測CFD検証や経験モデル改

良の礎となる実測データを得るために実施した地上燃

焼時の音響計測法について概説した。これらの計測結果

は、半経験モデルやCAAの改良に活用できるとともに今

後の試験立案に有効な指針を与えるものである。実機モ

ータを使った音響データ取得は今後も継続する予定で

ある。 
最後に、JAXA関係部署、参加企業及び能代市から多

大な御支援、御指導をいただいた。この場を借りて感謝

する。 
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Fig.6-2 1/3 Octave Band Response, NAL735-2. 
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Fig.7 Distribution of amplitude compared by combustion 

stages (left) and rocket motors (right). 
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JAXA Supercomputer System(JSS)の構成と特徴 
藤田直行、高木亮治、松尾裕一 

宇宙航空研究開発機構 

 

Configuration and features of JAXA Supercomputer (JSS) 
 

by 

Naoyuki Fujita, Ryoji Takaki and Yuichi Matsuo 

 

A�STRACT 

 JSS is JAXA's newly installed supercomputer system, which consists of three parts.  Compute engines part has 
totally 141TFLOPS computing power which consists of four types of compute engines. M-System and P-System are 
3,008 CPUs (12,032 cores) and 384 CPUs (1,536 cores) distributed memory processor system, A-System is scalar CPU 
shared memory processor system which has 1TB main memory, V-System is vector CPU shared memory processor system. 
Storage part has about 1PB disk space and 10PB LTO4 tape cartridge space. Integrating distributed environment 

part realizes integrated secure user environment on geographically distributed condition. Some JSS features, 
which are efficiency of parallelization on large number of parallelism (62%-97%), a large amount of main memory 

(94TB), correspondence of variety of computing needs (four types of computers), distributed user environment 

(JSSnet, L-System, and J-SPACE), and energy saving approach on cooling, are discussed. 
 

１．はじめに 

 宇宙航空研究開発機構(JAXA)では、旧 3 機関時代か

らの経緯で、調布航空宇宙センター、角田宇宙センター

及び、相模原キャンパスの 3 ヵ所にスーパーコンピュ

ータ(スパコン)を保有してきたが、調布航空宇宙セン

ターと角田宇宙センターのスパコンがほぼ同時にリース

アウトするのを機に、JAXA 次期スーパーコンピュータ

システム(JSS)として整備を行い、 2009 年 4 月から全

システムの稼働を開始した。JSS は、スパコンによる数

値シミュレーション技術を宇宙開発等の JAXA 事業に本

格的に活用することを企図すると共に、宇宙 3 機関統

合のシンボル的な位置付けで導入されたものである。本

報では、JSS の構成とその特徴について述べる。 

 JSS は、地理的に分散して存在した 3 個のスパコンが

1 ヵ所に統合され運用が行われることを考慮し、遠隔地

からの利用の利便性確保と、多様な計算需要を扱えるシ

ステム構成をとっている。スカラプロセッサとベクトル

プロセッサを持つ総演算能力 141TFLOPS の計算エンジ

ン部、RAID5 ディスク 1PB、LTO4 テープ 10PB の容量を

持つストレージ部、計算エンジン部のフロントエンド機

能の遠隔配置や遠隔ファイルシステム等を用いて、分散

した利用場所の統合利用環境を提供する分散環境統合部

により構成される。 

 本報では、2 章で JSS のシステム構成を紹介し、3 章

で、並列化効率 62～97%を実測した高並列高効率計算、

総メインメモリ容量 94TB の大規模メモリ、4 種類の計

算機群による多様な計算需要への対応、主要機能の遠隔

配置と SINET3 による遠隔地利用環境、計算機室の省エ

ネへの配慮といった JSS の特徴について述べる。 

 

２．システム構成 

 本章では、JSS のシステム構成を述べる。最初に、

JSS の全体構成を述べる。図 1 に JSS の全体構成図を示

す。JSS は、大きく、①計算エンジン部、②ストレージ

部、③分散環境統合部から成る。 

 

２．１ 計算エンジン部 

 計算エンジン部は、演算器の種類、演算器と主記憶メ

モリの接続方式、及び運用方式の違いにより、4 種類の

システムから構成される。この 4 種類のシステムを、M

システム、P システム、A システム、V システムと呼ぶ。 

 

２．１．１ M システム（高並列スカラシステム） 

 M システムは、富士通(株)製 FX1 で構成され、3,008

個の CPU を持つ分散メモリ計算機(DMP:Distributed 

Memory Processor)である。CPU は SPARC64VII プロセ

ッサ(1)を採用している。ユーザは、フロントエンド計

算機を介して FX1 を使用する。フロントエンド計算機

Storage System
Disk 1PBytes

Tape 10PBytes Ｍ-System Ｐ-System

3,008 CPUs
Peak performance：120TFLOPS

Total memory：94TB
Disk：②参照
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Fig.1 JSS Configuration 
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は、富士通(株)製 SPARC Enterprise M9000(SEM9000)

であり、1 ノード当たり 8 個の CPU と 256GB の主記憶

メモリを持つ共有メモリ計算機を 2 ノード有し、2 台は

冗長構成を組んでいる。 

 

２．１．２ P システム（並列スカラシステムのセキュ

ア運用） 

 P システムは、M システムと基本的に同じ演算ノード

を持つが、その総数が 384 個であること、1 ノード当た

りのメインメモリが 16GB であるところが異なる。M シ

ステムと同様にユーザはフロントエンド計算機を介して

P システムを利用する。また、セキュア運用をする点か

ら、後述のストレージ部とは接続せず、P システム内部

の専用 RAID 装置を用いてファイルシステムを構成して

いる。M システムで採用している DMP 方式、マルチコア

プログラミングモデル、高速同期機構は同様に備えてい

る。機密性の高い計算をシステムを占有して実行する運

用を提供するシステムである。 

 

２．１．３ A システム（大容量主記憶システム） 

 A システムは、SEM9000 で構成され、4 コア 32CPU の

共有メモリ計算機(SMP:Shared Memory Processor)で、

主記憶メモリは 1TB である。市販アプリケーションソ

フトウェア等、大容量のメモリを必要とする計算に使用

する。現在、市販アプリケーションとして、NASTRAN、

FLUENT、ANSYS、FIELDVIEW、Gridgen を実行できる。

ファイルシステムは、後述のストレージ部を用いて構成

してあるため、M システムとのファイル共有が可能とな

っており、M システム上の自作研究プログラムでの計算

結果ファイルを、A システムで読み込み可視化等の解析

ができるようになっている。 

 

２．１．４ V システム（ベクトルシステム） 

 V システムは、日本電気(株)製 SX-9 で構成され、3

個の演算ノードを持つ。CPU は 1 台 0.1TFOLPS のベク

トルプロセッサである。ユーザは、フロントエンド計算

機 Express5800 を介して SX-9 を使用する。1 ノード当

たり 16 個のベクトルプロセッサと 1TB の主記憶メモリ

を持つ SMP である。スカラプロセッサでの高速化が望

めないプログラムや、ベクトルプロセッサチューニング

された既存プログラムの効率的実行に用いる。V システ

ムの演算能力が M システム等スカラプロセッサのシス

テムに比較して少ないため、運用面においては、ベクト

ル化率の高いジョブを選別して V システム上で実行さ

せる予定である。 

 

 このように、JSS は、高並列計算(M システム)、機密

性の高い計算(P システム)、大容量単一メモリ空間を

要する計算(A システム)、ベクトル計算(V システム)と、

多様な需要に応える複数の計算機を総合的に運用する

構成になっている。表 1 に、JSS の計算エンジン部の 4

つのシステムの一覧を示す。太枠は各システムの特徴

を示す仕様である。 

 

Tbl.1 Compute Engine Classification 
System name M-System P-System A-System V-System 

Processor type Scalar Scalar Scalar Vector 

Processor-memory 
connection type 

Distributed Distributed Shared Shard 

Usage General Special/Secure General General 

# of nodes 3,008 384 1 3 
# of CPUs 3,008 384 32 48 
# of cores 12,032 1,536 128 48 

Peak TFLOPS 120 15 1.2 4.8 

Total main memory 94TB 6TB 1TB 3TB 

Memory per node 32GB 16GB 1TB 1TB 

Brand Fujitsu FX1 Fujitsu FX1 Fujitsu 
SEM9000 NEC SX-9 

Bold Cell: Specialty of each system
 

 

２．２ ストレージ部 

 ストレージ部は、実効容量 1PB、総実効転送性能

25GB/s の RAID5 装置と、総容量 10PB、LTO4 ドライブ

40 台、LTO3 ドライブ 8 台の LTO ライブラリ装置から構

成される。図 2 に、ストレージ部の構成詳細を示す。

ストレージ部は、ネットワークファイルシステム、ロー

カルファイルシステムと階層ストレージ管理、OS のデ

バイスドライバ、ストレージエリアネットワーク、スト

レージデバイスから構成される。ネットワークファイル

システムはネットワークへのインターフェースとして

InfiniBand と Ethernet を持つ。InfiniBand インター

フェースにより M システムと A システムを、Ethernet

インターフェースにより遠隔地システムを収容できる。

ローカルファイルシステムからストレージデバイスまで

は冗長構成をとっており、各部分の一部に故障が発生し

ても、迂回経路やバックアップ機能を用いてユーザへの

ファイルシステムサービスを継続できるようになってい

る。ストレージ部では、数千並列という高並列度演算に

おいても、総実効転送性能 25GB/s を確保しつつ、ファ

イルシステムが自動的に排他制御を実現するシステムを

構築することにより、ユーザのプログラム開発の時間を

InfiniBand

M-System A-System L-System

Ethernet

SAM-QFS SAM-QFS SAM-QFS
Solaris10 Solaris10 Solaris10

Local File System
Hierarchical Storage Management

OS

Network File System

FC-SAN
Switch

FC-SAN
Switch

LTO
×48

RAID
×90

Storage Area Network

Storage Devices

Inter-/Intra- Connect Network

CPUs

SRFS/SRFS on Ether

Fig.2 Storage Part Configuration 
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確保するよう努めた。また、物理的なストレージ媒体の

エラー等によるデータ消失に備えるため、合計 11PB の

容量を持つストレージ装置では、ディスク装置は RAID5

構成をとり、テープ装置へのアーカイブ時には同時に２

つのテープ媒体に書き込みを行っている。 

 

２．３ 分散環境統合部 

 分散環境統合部は、SINET3(2)上に仮想専用線ネット

ワーク(VPN)技術を用いて作成したバックボーンを持つ

JSSnet に、JAXA 事業所内外から JSS を利用するための

システム(L システム、J-SPACE 等) を接続し、地理的

に離れた場所からの JSS の利便性向上を目指している。 

 

３．システムの特徴 

 

３．１ 高並列高効率計算 

 JSS の M システムでは、高並列の計算を高効率に実

行するための技術が導入されている 

 

３．１．１ DMP 方式 

 スカラプロセッサの並列計算機では、プロセッサ単体

の実効性能がベクトルプロセッサと比べて高くないこと

等から、多数のプロセッサで一つの主記憶メモリ空間を

共有する SMP 方式をとることが多い。JSS の前システム

のひとつである CeNSS もこの方式であった。しかし、

SMP の場合、数値流体力学計算等メモリアクセス頻度が

高い計算の場合、メモリの共有部分がボトルネックにな

り、CPU に十分なデータ供給がされず、CPU の演算性能

を十分に引き出せないという傾向がある。また、SMP の

場合、メモリの共有と同様に、I/O 機構も多数のプロセ

ッサで共有することが多く、I/O 機構においてもメモリ

アクセス競合と同様のボトルネックが発生しがちである。 

 そこで、JSS では、一つの主記憶メモリ空間を一つの

CPU が占有する DMP 方式を採用した。更に、CPU と主記

憶メモリ間の接続部を通常の 2 倍の能力に強化するこ

とにより、CPU から見たメモリアクセス性能を向上させ

た。これにより、スカラプロセッサ並列計算機で B/F

比=1 を実現している。ここで、B/F 比とは、

Byte/FLOPS の略で、演算性能(FLOPS)に対するメモリ

転送性能(Byte/s)の比であり、この数字が大きいほど、

メモリアクセス性能が高い。図 3 に SMP と DMP の比較

を、図 4 に CPU と主記憶メモリ間の接続部強化の様子

を示す。 
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 なお、DMP 方式の場合、CPU から見た主記憶メモリ空

間が SMP 方式に比べ小さくなる傾向にあり、メモリを

大量に使用する大規模数値シミュレーションができなく

なる場合がある。この問題点を補うために、JSS では、

A システムを用意している。 

 

３．１．２ マルチコアプログラミングモデル 

 M システムに限らず、今後の並列計算機の CPU はマル

チコア化していくことが予想される。ユーザは、CPU 内

の複数のコアの並列性と複数の CPU 間の並列性の両方

を意識してアプリケーションコードを開発することが求

められることになるが、これはユーザにとって煩雑な作

業であり、計算機技術で回避することが望ましい。 

 FORTRAN の DO ループにおいて、従来のスカラ並列計

算機では、一般的に最外 DO ループを手動で並列化する

必要があった。M システムでは、多重 DO ループをコン

パイラが自動的にスレッド並列化(図 5)し CPU 内のコア

に割り当て、ユーザは複数 CPU 間の並列性に注力して

アプリケーションコードの開発を行うというプログラミ

ングモデルを実現した。このプログラミングモデルを、

VisIMPACT：Virtual Single Processor by 

Integrated Multi-core Parallel Architecture (3)

モデルと呼ぶ。ここで、VisIMPACT モデルに対し、従来

のプロセス並列モデルのことを FLAT モデルと呼ぶ(図

6)。また、マルチコアの並列実行割り当て技術は、ス

ーパーコンピューティングに大きく貢献したベクトル計

算機のコンパイラ技術を適用できるため、ベクトル計算

機を凌ぐ高効率なコードを生成することができ、単体

CPU 実行性能の高効率化にも貢献している。 
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DO I=1,100
DO J=1,100

DO K=1,100

ENDDO
ENDDO

ENDDO

演算

従来の並列化対象ループ

Mシステムでの並列化対象ループ

内側になるほど、並列化オーバー
ヘッドが大きくなる

 
Fig.5 Parallelization DO loop 
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Fig.6 JSS M-System Programming Model 
 

 

３．１．３ チップ内外の高速バリア同期機構 

 高効率計算を実現するための次の課題は、数百～数千

台という多数のコアで、ひとつのアプリケーションコー

ドを動作させる場合の同期処理オーバーヘッドの低減で

ある。M システムは、12,032 コアを持つシステムであ

る上に、IMPACT プログラミングモデルの採用により、

最内 DO ループでの自動並列化が行われる機会が増える

ため、同期処理の機会が FLAT プログラミングモデルに

比べ増大している(4)。従って、M システムにおける高並

列の計算を高効率で実行にするには、同期処理の高速化

が必須となる。 

M システムでは、これに対応するために、CPU 内の 4

個のコア間にハードバリア機構を備えている。また、

CPU 間は、高機能インターコネクトスイッチにより、ハ

ードバリア同期機構や、OS が動作する時間とユーザプ

ログラムが動作する時間を同期させる機構を有している。

図 7 に M システムのインターコネクトの様子を示す。

上半分が計算データを送受信するための DDR 

InfiniBand インターコネクト網であり、下半分が高機

能インターコネクトスイッチによるハードバリア機構の

ためのインターコネクト網である。また、図 8 に CPU

間におけるハードバリアとソフトバリアの速度比較を示

す。これより、並列度が高くなるに従ってハードバリア

同期機構の効果が高くなることがわかる。 
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３．１．４ 実行性能検証 

 ここでは、ベンチマークコードにより実行効率を見る

ことにする。表 2 は M システムで実行した 6 つのベン

チマークコードの一覧である。また、表 3 はこれらベ

ンチマークコードの実行効率である。ここで効率は、

CPU 数の増加に伴って、問題サイズを大きくした場合の

ものを測定している。また、効率 e は、式(1)で計算

した。 

 

   …(1) 

 

ここで、  は問題サイズの増加率、  は計算機資源の

増加率、つまり、コア数の増加率である。表 2 から、

航空宇宙分野のコードにおいて 2,000 コア以上を使用

した場合の効率は 62%から 91%であることが分かる。P6

は、スパコンの性能評価に広く用いられている LINPACK

というプログラムであるが、このプログラムにおいて、

97%以上の効率を示している。これは、M システムが高

並列計算においても、高効率を維持していることを示し

ている。 

 

Tbl.2  JAXA’s Parallel applications 

Code Application 

field 

Numerical Method 

P1 Combustion FDM+Chemistry 

P2 Aeronautics FVM(Structured) 

P3 Turbulence FDM+FFT 

P4 Space 

Plasma 

PIC 

P5 Aeronautics FVM(unstructured) 

P6 Linpack (High Performance 

Linpack)  
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Tbl.3  Result of parallel execution 

performance 

Code 

Execution on single node Execution on multi node  
Efficiency 

 
 
 
e 

Exec 
time 
[s] 

 
a1 

# of grids 
( # of floating 

point 
operations) 

a2 

# of 
cores 

 
a3 

 
Exec time 

[s] 
 

b1 

# of grids 
(# of floating 

point 
operations) 

b2 

# of 
cores 

 
 

b3 
P1 131.0 1,728,000 4 143.3 1,285,632,000 2,976 0.914
P2 71.0 512,000 4 91.5 384,000,000 3,000 0.776
P3 346.8 1,572,864 4 491.7 805,306,368 2,048 0.705
P4 164.0 65,536 4 193.0 49,152,000 3,000 0.850
P5 142.0 4,173 4 181.6 2,492,921 3,000 0.622
P6 3566.4 (1.3361*1014) 4 218376.38 (2.4101*1019) 12,032 0.979
 

 

３．２ 大規模メモリ 

 M システムは、ピーク性能 40GFLOPS 当たり、32GB の

メインメモリを持つシステムであり、システム全体の総

メモリ資料は 94TB になる。大きなメモリ空間の利用に

より、数十億点規模の数値シミュレーションが可能とな

る。 

 

３．３ 遠隔地からの利用 

 

３．３．１ JSSnet 

分散環境統合部のバックボーン JSSnet の帯域は最大

1Gbps であり、SINET3 の４ノード(JAXA 調布、JAXA 相

模原、筑波大学、東北大学)を JAXA 各事業所に設置し

た VPN 装置により IPsec トンネルで相互接続すること

により構築している。現在、SINET3 の“L2 サービス”

の“L2VPN”及び“QoS”サービスを用いての仮想専用

線ネットワーク構築実験を進めている。 

 

３．３．２ L システム 

L システムは、主要利用拠点に配置した、計算エンジ

ン用のフロントエンド機能を有したシステムであり、ロ

グインやコンパイル機能等のユーザのコード開発環境を、

各利用拠点のローカルなネットワーク環境(LAN)上に提

供している。また、L システムは図 1 のストレージ部の

機能であるファイルマウントや高速同期機構を用いて、

計算エンジン部とのデータ連携を実現している。 

 

３．３．３ J-SPACE（遠隔共有ファイルシステム） 

遠隔共有ファイルシステム（J-SPACE）は、米国エネ

ルギー省の ASCI PSE(The Accelerated Strategic 

Computing Initiative, Problem Solving 

Environment)プロジェクトの成果物のひとつである

HPSS(5)を活用している。HPSS は、High Performance 

Storage System の省略形であり、マスストレージとい

うニッチな分野において、PSE の目的である知識と経験

の複数の団体による共有を目指したものである。

Lawrence Livermore National Laboratory(LLNL)、

Lawrence Berkeley National Laboratory(LBL)、Los 

Alamos National Laboratory(LANL)、Sandia 

National Laboratories(SNL)、Oak Ridge National 

Laboratory(ORNL)、IBM が開発メンバーとして参加し

ている。分散型階層ストレージ管理ソフトウエアで、

ASCI を中心とした HPC のユーザを念頭に置いた設計が

行われている。全世界 20 組織以上で、40 システム以上

が設置され、ASCI、スパコンセンター、気象関係、大

学、原子核物理研究所等で使用されている。日本では、

理化学研究所、高エネルギー加速器研究機構、と JAXA

で利用中である。特徴は高速性・拡張性であり、「下位

の H/W 性能の 90%以上を出せる」という設計方針がある。

また、H/W を追加すれば、スケーラブルに性能向上がで

きる分散型の設計である。JSS では、この HPSS の分散

型の特徴を用い、Mover と呼ばれるユーザが直接 I/O を

行うサーバを、主要事業所に分散配置することにより、

単一名前空間を分散環境上に構築している。図 9 に J-

SPACE の利用イメージを示す。 

 

/

HPSS�������������
����������������

���

Mover ���
VFS���
RHEL 4

(�������)  

(hpchofu, hpkauda,
hptsukuba, hpsagami）

hsi/pftp/VFS

Login(ssh)

/chofu /kakuda /tsukuba /sagami

User���

hsi/pftp/API

NFS export

NFS mount

/sagami/ibmse (*) Login(ssh)

User���

nfs_node1
 

Fig.9 J-SPACE Usage Example 
 

 

３．４ 環境への配慮 

 JSS では、計算機システムと空調等建屋設備の連携、

効率的な冷却手法の採用等により、スパコンシステム全

体としての停止時間の削減を行い、稼働率の向上を目指

している。図 10 に計算機室内の冷却流を示す。冷却効

率を高めるため、冷気と暖気が混ざり合わないようにし

ている。 

A
ir 

C
on

di
tio

ne
r

A
ir 

C
on

di
tio

ne
r

C
om

pu
te

r

C
om

pu
te

r

Duct
for cooling air

Duct
for warmed air Air conditioner

-top intake
-bottom outtake

Duct
between air conditioner 
and ceiling

Fig.10 JSS Cooling System 
 

151第 41 回流体力学講演会 /航空宇宙数値シミュレーション技術シンポジウム 2009 論文集

This document is provided by JAXA.



また、空調機吹き出し温度と計算機消費電力の関係

を試算し、システム全体として省エネルギー運転を行う

ための検討も行っている(図 11)。表４に試算の結果を

示す。空調機吹き出し口温度を 20℃と 25℃に設定した

場合の、計算機消費電力の変化を推定し、空調機と計算

機を合わせたシステム全体の消費電力量を比較した。な

お、電力量は、空調機吹き出し温度が 20℃の場合の空

調機消費電力を 1 とした時の比で表している。この結

果から、空調機吹き出し温度は 20℃の方がシステム全

体の電力消費は抑えられるということがわかる。 

Fig.11 System wide Cooling Simulation Example 

 

 

 

Tbl.4 System wide Power Consumption 

Air con. 

outtake 

temperature 

 

[℃] 

Air con. 

power 

ratio 

 

A 

Computer 

Power 

ratio 

 

B 

System 

wide 

Power 

ratio 

C=A+B 

20 1(base) 2.00 3.00 

25 0.95 2.08 3.03  
 

４．おわりに 

 2009 年 4 月から全システムの稼動を開始した JAXA の

新スパコン JSS のシステム構成を紹介すると共に、そ

の特徴である並列化効率 62～97%を実測した高並列高効

率計算、総メインメモリ容量 94TB の大規模メモリ、４

種類の計算機群による多様な計算需要への対応、主要機

能の遠隔配置と SINET3 による遠隔地利用環境、計算機

室の省エネへの配慮について述べた。 

 今後は、計算性能の分析、ストレージ部の性能評価、

遠隔環境の性能チューニング等スパコンシステム本来の

性能向上へ向けた研究を行うと共に、大規模システムに

おける故障発生の分析や保守の効率的実施方法等運用面

の分析も進めていく予定である。 

 最後に、本稿作成にあたり，シミュレーション結果や

図表の提供をいただいた，富士通株式会社に感謝の意を

表する． 
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JSS V システムの効率的利用について 
長嶺 七海， 百瀬 真太郎 

日本電気株式会社 

 

Effective use of JSS V System
by

Nanaumi Nagamine, Shintaro Momose, NEC Corporation

ABSTRACT

An SX-9 system has been installed as JSS V system to make good use of the program property written for the vector supercomputers.
But the performance of the components of the supercomputer is not equally improved because of the technology trends and restrictions of
hardware implementation. This paper introduces the performance characteristics of the SX-9 by comparing with those of the SX-6 and the
knack of coding from the users’ point of view especially focusing on the memory bandwidth and the performance of the processor (B/F
ratio) and ADB (Assignable Data Buffer), a new feature of the SX-9. In some cases, the application programs run three times as fast as
before by adding some directives and modifying a few loops. It is fruitful for the owner and the other users as well.

１．はじめに

JAXA JSS V システムは，ベクトル型スーパーコン

ピュータ向けに書かれたプログラム資産を有効活用するた

め，NEC 製 SX-91)が採用された．SX-9 は，単一コアの倍精

度浮動小数点演算性能 100GFLOPS 超を世界で初めて実現，

単一ノードは 16CPU の SMP 構成により，演算性能

1.6TFLOPS，共有メモリ容量 1TB を提供するベクトル型

スーパーコンピュータである．本稿では，利用者の観点か

ら SX-9 のハードウェア性能特性，及びその性能をより引

き出すためのチューニング技法について，実際のアプリ

ケーションを例に述べる．

２．SX-9 のハードウェア特性

2.1. SX-9 の特徴

 SX-9 には大きく以下の 3点の特徴がある．

①1CPU当たり 102.4GFLOPS のパワフルプロセッサ

 ②1CPU 当たり 256GB/sの超広帯域メモリバンド幅

 ③16CPU/1TB 共有メモリの巨大 SMPノード

 SX-9 の CPU は単一コア構成であり，単一チップ当たり

の倍精度浮動小数点演算性能において世界初となる

100GFLOPS 超を実現し，同時に演算性能にバランスした

256GB/sという超広帯域メモリバンド幅を実現している．

図 1 にノード構成を示す．ノード構成は 16 個の CPU，及

び 1T バイトのメモリを，均一に接続した SMPであり，総

演算性能 1.6TFLOPS，総メモリバンド幅 4TB/sである．

図 1 SX-9のノード構成

 表 1に，角田 NSE，相模原 SSS で採用された SX-6 シス

テムと JSS V システムで採用された SX-9 システムの性能

比較を示す．表 1 に示されるように，各コンポーネントに

より 3.2倍から 12.8倍の性能向上を実現した．特に，ベク

トル演算性能は，12.8 倍の高速化を実現している．

表 1 SX-6 と SX-9 の性能比較

 SX-6 SX-9 倍率

クロック 1GHz 3.2GHz 3.2x
ベクトル演算性能 8GF 102.4GF 12.8x
スカラ演算性能 1GF 3.2GF 3.2x
ロード性能/CPU 32GB/S 256GB/S 8.0x
ストア性能/CPU 32GB/S 128GB/S 4.0x
(注：相模原 SSS の SX-6 はすべて表 1 の 1.125 倍の性能)

2.2. SX シリーズとスカラプロセッサの性能トレンド

 図 2に，SX シリーズとインテル x86プロセッサファミリ

の性能向上トレンドを示す．

図 2 SX と x86 の演算性能/メモリバンド幅の変遷

x86プロセッサは，2003年頃まではムーアの法則に従う

形で演算性能が向上している．その後，単一コアの演算性

能向上は鈍化し，マルチコア化することにより CPU 演算性

能向上率を維持している．しかし，メモリバンド幅の向上

は，CPU の演算性能向上と比較して小さく，また，CPU が

マルチコア化されるために，今後単一コア当たりのメモリ

バンド幅は一定，または低下するものと思われる．

SX は，SX-6(2001年)から SX-9(2008 年)まで，単一コア

の演算性能向上による CPU演算性能向上を維持し，7 年間

で 12.8倍の CPU高速化を実現した．さらに，高実効性能

を実現するために，超広帯域メモリバンド幅向上を維持し，

SX-9 は SX-6 の 8 倍となる，単一 CPU当たり 256GB/s を実

現している．

CPU
102.4GF

ノード(1.6TF)

CPU
102.4GF

メモリ(最大1TB)

256GB/s x 16 = 4TB/s

CPU
102.4GF

CPU
102.4GF
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2.3. ADB の実装

実際のアプリケーションにおいて，高実効性能を実現す

るためには，演算性能とバランスしたメモリバンド幅が重

要な要素の一つとなる．SXは高実効性能，及び高実行効

率を実現するために，CPU 当たり 256GB/s の超広帯域なメ

モリバンド幅を提供し，演算性能に対するデータ供給能力

を示す指標である byte/FLOP(B/F)は，SX-6 が 4.0，SX-9が
2.5 という高い B/F を実現している．一方，スカラプロセッ

サは B/F が 1 以下であり，今後更に低下することが予想さ

れている．SX-9 は高 B/F であるが，科学技術計算において

更なる高実効性能を実現するために，B/F の強化，メモリ

レイテンシの短縮，及びメモリバンク競合の回避を目的と

して，新たに Assignable Data Buffer(ADB)を導入した．

ADB はレジスタとメモリ間に実装される HPC 専用

キャッシュ機構であり，従来型のキャッシュと異なり，再

利用性の高いデータを選択的に ADB に格納することによ

り，再利用性の低いデータによるキャッシュ汚染を防ぎつ

つ，高いキャッシュ利用効率を実現し，実際のアプリケー

ションにおける実効性能を更に高めるものである．

CPU Core

ADB

MemoryMemory

2.5B/Flop

4B/Flop

256KB

V+S

CPU die

図 3 ADB

2.4. メモリレイテンシとバンクサイクル時間

 メモリアクセス性能を支配する要因として，メモリバン

ド幅の他に，1 つのメモリアクセス命令を開始してから，

終了するまでにかかる時間を示すメモリレイテンシがある．

一般に，メモリレイテンシが長いと，メモリアクセス開始

から終了までに時間を要することとなり，実効性能低下の

要因となる．SX は，ベクトルロード命令，ベクトルスト

ア命令などにより，単一命令で大量のデータを扱い，かつ，

それら命令を図 4a に示すように，連続実行するために，メ

モリレイテンシの隠蔽が可能であり，高実効性能を実現す

る．

命令１

命令２

命令３

命令４

メモリレイテンシ

図 4a メモリアクセス連続実行

 
命令１

命令２

命令３

命令４

図 4b メモリアクセス連続実行不可による性能低下

 一方，メモリアクセスの連続実行ができない場合を図 4b
に示す．メモリアクセスにおいて，リストベクトル（間接

ベクトル）等，先行メモリアクセス命令と後続メモリアク

セス命令間に依存関係がある場合(または依存関係が不明な

場合)，実行順序保証のために後続メモリアクセス命令は先

行命令の終了待って，実行開始する必要があり，図 4a のよ

うなメモリアクセスの連続実行ができない．このため，メ

モリアクセス性能は CPU当たりの総メモリバンド幅ではな

く，メモリレイテンシに支配されることになる．

メモリレイテンシと SMP サイズはトレードオフの関係に

ある．SX-9 は，高実効性能実現やプログラミングのしやす

さを実現するために 1TB のメモリを 16CPU により完全対

称形で共有する SMP アーキテクチャを採用している．一方，

このような大規模 SMP を実現するために各 CPU と共有メ

モリ間の接続が複雑なものとなり，CPU とメモリ間の接続

部がメモリレイテンシの 40%以上を占める．

また，図 5 に示すようにメモリアクセス時に複数のメモ

リアクセス命令が同一バンクにアクセスすることによりバ

ンク競合が発生した場合，一方のメモリアクセスが他方の

メモリアクセス終了を待つ必要があり，メモリアクセスレ

イテンシが伸びる．
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図 5 バンク競合イメージ

 1 つのバンクがアクセスされてから，次にアクセス可能

になるまでの時間をバンクサイクル時間と呼ぶ．SX-6 以降

の SX シリーズのバンクサイクル時間を図 6 に示す．バン

クサイクル時間は RAM 素子により決定されるものであり，

SX の各世代において，バンクサイクル時間はほぼ一定で

あると言える．SX-8 では，超短レイテンシメモリとして

FC-RAM が準備されたが，現在 FC-RAM は妥当なコストで

の採用は不可である．

72
72

64

64
64

SX-6

SX-7
SX-8 DDR

SX-8R

SX-9

バンクサイクル時間 [ns]

24SX-8 FC

図 6 バンクサイクル時間

 SX は SX-6 から，SX-9 まで，CPU のクロックサイクル

としては，3 倍以上高速化されている．一方，バンクサイ

クル時間はほぼ一定であるため，バンク競合時に伸長され

るメモリアクセスレイテンシは一定であるが，SX-9 はク

ロックサイクルが高速化されている分，バンク競合時に待

たされるクロック数が多く，バンク競合が実効性能に与え

る影響が大きい．このため，SX-9 のメモリは 32,768 とい

う多数のバンクから構成されている．多バンク構成とする

ことにより，メモリアクセス時のバンク競合を最小限とし，

高実効バンド幅の実現が可能となる．
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以上より，SX-9 は，100GFLOPS 超の演算性能，及び

256GB/s のメモリバンド幅を有するパワフル CPU16 個によ

り，演算性能 1.6TFLOPS，メモリバンド幅 4TB/s，メモリ

容量 1TB の大規模ノード構成を採用することにより，容易

な高実効性能の実現を可能とした．更に，多バンク構成，

及び ADB の採用により，メモリバンド幅の強化，メモリ

レイテンシの短縮，及びバンク競合の回避を可能としてい

る．一方で，メモリレイテンシが隠蔽できない場合や，バ

ンク競合によるメモリアクセス速度の低下が，実効性能の

低下を引き起こす場合があるため，メモリアクセスの連続

実行，及びバンク競合回避のチューニングを行うことによ

り，高いメモリアクセス性能を引き出すことが必要である．

３．チューニング事例

 SX-9 のハードウェア性能を引き出すためのチューニング

として，メモリアクセスを軽減する手法 4点(外側ループの

アンローリング，ループ交換によるリストベクトル削除，

ADB の利用，外側ループのストリップマイニング)，また

ソフトウェア処理からハードウェア処理になった MAX/
MIN 関数の活用例を挙げる．

3.1. 外側ループのアンローリング

 アンローリングとは，例 1 のようにループ長を短くして，

ループ内の演算数を増やす最適化技法である．

例1 単純なアンローリングの例

しかし，通常ベクトル化される最内側ループに対して適

用すると，メモリアクセスが連続から飛びになるなどの理

由により性能が悪化する場合がある．一方，通常ベクトル

化されない外側ループに対して適用すると，メモリアクセ

ス回数が減り高速化される場合が多い．例えば，例 2 にあ

るようなコード変形を行うと，最内側ループにおいて，

X(I)のロード，ストア，及び A(I,K)のロードがいずれも半

分となる．

例 2 外側ループのアンローリング例

 例 3 では，より実際のアプリケーションに近い
HimenoBMT (http://accc.riken.jp/HPC/HimenoBMT/program2.

html)のサイズ L を用いて外側ループアンローリングの効果

測定を行った例を示す．なお，ソース改変は行わず，指示

行を 1行追加したのみである．

例 3 HimenoBMTによる効果測定

 例 3 において，斜体で示す配列 p の J 次元方向アクセス

について，それぞれ J-1, J, J+1 のアクセスがあるため，外

側のループアンローリングにより，メモリアクセス数の削

減が期待できる．この効果はアンローリング段数(例 3 の 1
行目 n に相当)を増やすほど大きくなるが，過度の増加は最

内側のコードが過大となり，ベクトルレジスタ溢れを引き

起こすため逆効果となる．一般に最適なアンローリング段

数はアプリケーションに依存し，完全に理論的に予測する

のは困難であるため実験的に求めることになる．この例の

場合，表 2 のようにアンロール 16 段の場合に最大実効性能

が得られた．

表 2 Himeno-BMT による効果測定

3.2. ループ交換によるリストアクセスの回避 2)

 次に最内側のループを入れ替えることでリストアクセス

を避ける例について述べる．

DO I = 1, 1024
C(I) = A(I) + B(I)

ENDDO

  ↓ 4 段アンローリング

DO I = 1, 1021, 4
C(I) = A(I) + B(I)
C(I+1) = A(I+1) + B(I+1)
C(I+2) = A(I+2) + B(I+2)
C(I+3) = A(I+3) + B(I+3)

ENDDO

!CDIR OUTERUNROLL=n  OUTERUNROLL 指示行の追加
DO J=2,jmax-1

DO I=2,imax-1
S0= a(I,J,K,1)*p(I+1,J,K)+a(I,J,K,2)*p(I,J+1,K)

& +a(I,J,K,3)*p(I,J,K+1)
& +b(I,J,K,1)*(p(I+1,J+1,K)-p(I+1,J-1,K)
& -p(I-1,J+1,K)+p(I-1,J-1,K))
& +b(I,J,K,2)*(p(I,J+1,K+1)-p(I,J-1,K+1)
& -p(I,J+1,K-1)+p(I,J-1,K-1))
& +b(I,J,K,3)*(p(I+1,J,K+1)-p(I-1,J,K+1)
& -p(I+1,J,K-1)+p(I-1,J,K-1))
& +c(I,J,K,1)*p(I-1,J,K)+c(I,J,K,2)*p(I,J-1,K)
& +c(I,J,K,3)*p(I,J,K-1)+wrk1(I,J,K)

SS=(S0*a(I,J,K,4)-p(I,J,K))*bnd(I,J,K)
WGOSA=WGOSA+SS*SS
wrk2(I,J,K)=p(I,J,K)+OMEGA *SS

enddo
enddo

DO J=1,100
DO I=1,N

X(I)=X(I)+A(I,K)*B(K,J)
END DO

END DO

↓ 外側ループのアンローリング

DO J=1,99,2
DO I=1,N

X(I)=X(I)+A(I,K)*B(K,J)
& +A(I,K)*B(K,J+1)

END DO
END DO
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例 4 リストアクセス回避例(1)

 例 4 におけるオリジナルでは，最内側の I 方向のアクセ

スがリストになっているため，高実効性能実現を阻害する

要因となっている．J 方向と K 方向のループを一重化し，

さらに連続アクセスとなるように配列の入れ替えを行うこ

とにより，図 7 に示すように約 2.4 倍の性能向上が得られ

た．

図 7 リストアクセス回避例(1)

 この手法は，配列の入れ替えを行っているため，一般に

ソース修正が広範囲に及ぶ可能性がある．Iと J のループを

入れ替えるだけでも一定程度の効果が期待できる．

 例 5 に，IF 文による条件判定をループ外に出すことによ

るリストアクセス回避法を示す．

例5 リストアクセス回避例(2)

 例 5 のオリジナルでは，IF 文が最内側ループの内部にあ

り，それに続く VT,VOL の参照，代入がリストアクセスと

なっている．チューニング例では，最内側ループに IF 文の

条件判定後に置くことにより，VT,VOL のリストアクセス

を回避している．

表 3 リストアクセス回避例(2)

 IF 文がベクトル化される場合，文中の処理は真偽にかか

わらず全て実行され，マスク処理により真の場合だけが有

効化される．本例では，チューニングにより IF 文がベクト

ル対象外となったことから，真の場合のみ演算が実行され

るようになり，ベクトル長とベクトル演算率は低下してい

るものの，実行時間は 3分の 1 以下に高速化した．

3.3. ADBの利用

 SX-9 の新機能である ADB は，汎用スカラプロセッサと

異なり，ADB に格納するデータを指示行で指定する．こ

れにより，必要なデータだけを ADB に格納し，容量が

256KB の ADB の利用効率を最大限上げることが可能とな

る．また，ADB はユーザアプリケーションが使用しない

(オリジナル)
DO K=1,KF

DO M=1,MF
DO J=1,JF
DO I=2,IF
IL2=ilir(I,1)
IL1=ilir(I,2)
IR1=ilir(I,3)
IR2=ilir(I,4)
STBC=wstbc(I)
DQR0=ain(I,J,K)
DQR1=ain(IR1,J,K)
DQR2=ain(IR2,J,K)
DQL0=ain(I-1,J,K)
DQL1=ain(IL1,J,K)
DQL2=ain(IL2,J,K)

        :

(チューニング後)
DO M=1,MF

DO I=2,IF
IL2=ilir(I,1)
IL1=ilir(I,2)
IR1=ilir(I,3)
IR2=ilir(I,4)
STBC=wstbc(I)
DO JK=1,JF*KF
DQR0=ain(JK,1,I)
DQR1=ain(JK,1,IR1)
DQR2=ain(JK,1,IR2)
DQL0=ain(JK,1,I-1)
DQL1=ain(JK,1,IL1)
DQL2=ain(JK,1,IL2)

:

(オリジナル)
DO IS=1,ITE
DO JJ=0,CL-1

IX=IBASE(I)+LL*JJ
!CDIR NODEP

DO KK=0,LL -1
IF(LOC(KK,IS).NE.KK)THEN

IVAL=LOC(KK,IS)
VOL(IX+KK)=VOL(IX+KK)

& +ELM(KK,IS)
& *VT(IX+IVAL)

VOL(IX+IVAL)=VOL(IX+IVAL)
& +ELM(KK,IS)
& *VT(IX+ KK)

ENDIF
ENDDO

ENDDO
ENDDO

(チューニング後)
DO IS=1,ITE
DO KK=0,LL -1
IF(LOC(KK,IS).NE.KK) THEN

IVAL=LOC(KK,IS)
!CDIR NODEP

DO JJ=0,CL-1
IX=IBASE(I)+LL*JJ
VOL(IX+KK)=VOL(IX+KK)

& +ELM(KK,IS)
& *VT(IX+IVAL)

VOL(IX+IVAL)=VOL(IX+IVAL)
& +ELM(KK,IS)
& *VT(IX+ KK)

ENDDO
ENDIF

ENDDO
ENDDO

---
!CDIR NODEP は直後のループ中の依存関係を否定

しベクトル化を指示する指示行．
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場合，自動的にスカラキャッシュ，及びベクトルレジスタ

の一時退避領域に割り当てられる．ADB をユーザアプリ

ケーションが使用する場合(ADB 使用の指示行記述時)は，

指定されたデータ以外は ADB に格納されなくなるため，

高実効性能のための ADB の最適利用については実験的に

最適値を得る必要がある．

 ADB は同一ループ中で同一配列を複数回参照する場合

に効果を発揮する．例 5 では，配列 Wは J 方向にのみ次

元を持ち，外側ループの繰り返し毎に同じ内容がロードさ

れる．このため，Wを ADB に格納することにより，I=2
以降の配列 Wのロード時間を短縮できる．この例では約

1.7 倍の高速化を実現した．

例 6 ADB の利用例(1)

例 7 では，NN と KK の値が異なるため，ループ 40 と

ループ 50 は融合できないが，配列 NU の再利用性がある

ため， ADB に格納することにより高速な処理が可能とな

る．本例では図 8 の通り，約 1.5 倍の高速化を実現した．

例 7 ADB の利用例(2)

図 8 ADB の利用例(2)

3.4. 外側ループのストリップマイニング 2)

 例 8 にストリップマイニングの例を示す．ストリップマ

イニングとは，ベクトルレジスタ長(SX-9 の場合 256)以上

のループをベクトルレジスタ長以下に分割する手法である．

例 8 単純なストリップマイニングの例

 本手法を外側ループに適用することにより，最内側ルー

プ内の演算がベクトルレジスタ上で実行され，アプリケー

ションにより程度の差はあるが，メモリアクセス回数が低

減される．

例 9 外側ストリップマイニングの例

 例 9 も前例同様にストリップマイニングの例を示す．こ

の例では，配列 SUMが J方向の次元を持たないことから，

I方向でストリップマイニングしている．これにより I方向，

J 方向でループが実行されている間はメモリアクセスが行

われなくなり，図 9 に示す通り約 37%の高速化が図られた．

DO I=1,1000
A(I)=B(I)+C(I)

ENDDO

Strip-mining

DO i=1,1000,maxvl
l=MIN(1000-i,maxvl-1)
A(i:i+l)=B(i:i+l)+C(i:i+l)

ENDDO
---
maxvl はベクトルレジスタ長

(オリジナル)
DO K=1,L

DO J=1,M
DO I=1,N

SUM(I,K,1) = SUM(I,K,1)
& + A(J,K,1)*B(I,J,1)
& - A(J,K,2)*B(I,J,2)

SUM(I,K,2) = SUM(I,K,2)
& + A(J,K,1)*B(I,J,2)
& + A(J,K,2)*B(I,J,1)

ENDDO
ENDDO

ENDDO

(チューニング後)
DO K=1,L

DO I2=1,N,256
DO J=1,M

!CDIR SHORTLOOP
DO I=I2,MIN(N,I2+255)

SUM(I,K,1) = SUM(I,K,1)
& + A(J,K,1)*B(I,J,1)
& - A(J,K,2)*B(I,J,2)

SUM(I,K,1) = SUM(I,K,1)
& + A(J,K,1)*B(I,J,2)
& + A(J,K,2)*B(I,J,1)

ENDDO
ENDDO

ENDDO
ENDDO

---
!CDIR SHORTLOOP は直後のループ長がベクトルレジ

スタ長以下であることを指示する指示行

DO I=1,NMAX
!CDIR ON_ADB(W)

DO J=1,NMAX
WD(I)=WD(I) + GD(J,I) * W(J)

ENDDO
ENDDO

DO 60 JJ = 1, NN
!CDIR ON_ADB(NU)

DO 40 II = 1, NN
MU = .... B(JJ) * A(L(II))
IF (MU.GT.SC) NU(II) = MU

:::
40 CONTINUE

!CDIR ON_ADB(NU)
DO 50 II = 1, KK

MU = NU(II) * S
:::

50 CONTINUE
:::

60 CONTINUE

157第 41 回流体力学講演会 /航空宇宙数値シミュレーション技術シンポジウム 2009 論文集

This document is provided by JAXA.



図 9 外側ストリップマイニングの例

3.5. IF 文代替としての MIN 関数の利用 2)

 SX-9 では，これまでソフトウェア処理であった

MAX/MIN 関数をハードウェア処理することにより，高速

化を図っている．例 10では，配列 QVの値を見て，負数が

あれば，FLAG_EXECUTE を.TRUE.にしている．作業変数

と MIN 関数を使い，条件判定をループ外に出すことで，図

10 に示す通り，約 3.3 倍の高速化を実現した．

例 10 MIN 関数の利用

図 10 MN関数の利用

４．結論

 以上より SX-9 は高実効性能を実現するスーパーコン

ピュータであるが，ハードウェア特性を意識したチューニ

ングを実施することにより，更に高い実効性能を実現可能

であることを示した．特に，ADB の利用，メモリアクセス

レイテンシの隠蔽，及びバンク競合回避チューニングが有

効である．また，本稿で述べたチューニング手法の多くは，

ベクトル型スーパーコンピュータ特有のものではなく，ス

カラ型システムにも効果のある手法である．

個々のアプリケーションの性能が向上することにより，

そのアプリケーションの利用者はもちろんのこと，計算資

源をより多くの利用者に提供でき，システム全体の有効利

用に寄与できるため，我々はメーカーの立場として，より

簡便でより効果のあるチューニング手法を継続して紹介し

ていきたい．

参考文献
1) S.Nakazato, S.Tagaya, N.Nakagomi, T.Watai and

A.Sawamura. “Hardware technology of the SX-9 (1) main
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2) T.Soga, A.Musa, Y.shimomura, K.Itakura, K.Okabe,
R.Egawa, H.Takizawa and H.Kobayashi. “Performance
Evaluation of NEC SX-9 using Real Science and
Engineering Applications”, In proceedings of the ACM/
IEEE SC2009 conference, November 2009

(オリジナル)
DO KZ = 1, NZ

DO JY = JYSTLC, JYENLC
DO IX = IXSTLC, IXENLC

IF (QV(IX, JY, KZ) < 0.0) THEN
FLAG_EXECUTE = .TRUE.

ENDIF
END DO

END DO
END DO

(チューニング後)
DO KZ = 1, NZ

DO JY = JYSTLC, JYENLC
DO IX = IXSTLC, IXENLC

WRK = MIN(QV(IX, JY, KZ),WRK)
END DO

END DO
END DO
IF (WRK .LT. 0.0) FLAG_EXECUTE = .TRUE.
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by 
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ABSTRACT 
Japan Aerospace Exploration Agency (JAXA) has long recognized the importance of numerical simulations using high 
performance computer and has strongly promoted the installation and operation of large scale high performance computing 
system. Since Oct. 2002, JAXA had operated an SMP-cluster type large scale parallel computing system, called NS-III. In April 
2009, it was replaced with a multicore based scalable parallel cluster with approximately 12,000 cores, peak performance of 120 
Tflops and 94 TBytes of main memory. The new system is called JAXA Supercomputer System (JSS). In this paper, after 
reviewing the overview of the newly installed system and parallel programming model on the new system, we present the results 
of preliminary performance evaluation for our current aerospace CFD applications as well as Linpack HPL on JSS. 
 

１．はじめに 

 宇宙航空研究開発機構（JAXA）は、前身の航空宇宙技

術研究所（NAL）および宇宙科学研究所（ISAS）の時代

から高性能計算機を用いた数値シミュレーション技術

の重要性を認識し、高性能・高機能な大規模計算機シス

テムの整備・運用を積極的に行ってきた。2002年10月か

ら運用してきたNS-IIIシステムに換わるシステムとし

て2009年4月に新しい大規模並列計算機システムを導

入した。新しく導入した計算機システムはJSS（JAXA 

Supercomputer System）と呼ばれ、JAXA統合後初めて

の導入となることから、これまで以上に宇宙開発等の

JAXA事業への本格的な活用および宇宙三機関統合のシ

ンボル的な位置づけ（One-JAXA）を意図して導入され

た。 

 JSSは図1で示す様に複数の計算機システムから構成

される複合システムである。JSSの中で実際の計算の中

核となるシステムは大規模並列計算機システムおよび

共有メモリシステムであり、概要を表1に示す。大規模

並列計算機システムはマルチコアCPUをベースにした

富士通製FX1と呼ばれるスカラー超並列計算機で構成

され、120TFlopsの演算性能と94TBytesの主記憶装置を

有するM（メイン）システムと15TFlops、6TBytesのP

（プロジェクト）システムから構成される。共有メモ

リシステムはA（アプリケーション）システムと呼ばれ

る1TBytesの共有メモリを有する富士通製SPARC 

Enterprise M9000とV（ベクトル）システムと呼ばれる、

4.8TFlopsの演算性能と3TBytesのメモリを有するNEC

製ベクトル計算機システムSX-9からなる。 

 

図1：JSSの概要1) 

 

表1：JSSの主要計算機システム 

名称 JSS-M/P JSS-A JSS-V 

CPU Scalar Scalar Vector

System MPP SMP SMP 

ノード数 3008/384 1 3 

CPU/ノード 1 32 16 

Core/CPU 4 4 1 

論理性能[TFlops] 120/15 1.2 4.8 

ノード性能[GFlops] 40 40 1,600 

総メモリ[TBytes] 94/6 1 3 

メーカー 
富士通 

FX1 

富士通 

SEM9000 

NEC 

SX-9 

 

 本報告では、JSSにおいて計算の中核となる大規模並
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列計算機システム（JSS-M）に関して、新しい並列プロ

グラミングモデルについて紹介する。またJAXAで利用

されている代表的なCFDプログラムやベンチマークと

して一般的なLinpackなどを用いた性能評価結果につ

いて報告する。 

 

２．JSS-Mシステム 

 JSS-Mは1つのマルチコアCPUを1ノードとし、ノード間

をInfiniband（トポロジーはFAT-Tree）で接合したMPP

（Massively Parallel Processor）システムである。

JSS-Mでは、並列プロセス数の増加に伴う並列オーバー

ヘッドとそれによるスケーラビリティ向上のボトルネ

ック解消のために以下の2つの取り組みがなされている。

1つ目は並列プロセス数の削減としてマルチコアの有効

活用技術、2つ目はプロセス間通信のオーバーヘッド削

減としての高機能スイッチの採用である。 

 

2.1 マルチコアの有効活用技術 

 JSS-MのCPUはSPARC64VIIプロセッサで1個のCPUに4個

のコアを搭載し、クロック周波数は2.5GHzとなる。プリ

フェッチ機能、アウトオブオーダー実行、4個の浮動小

数点演算の同時実行機能を有し、1CPUあたりの理論ピー

ク性能は40GFlopsとなる。このCPUに搭載された4個のコ

アを利用する技術としてVirtual Single Processor by 

Integrated MultiCore Parallel ArchiTecture 

(VisIMPACT）と呼ばれるマルチコアの密結合性を活かし

た技術が採用されている。H/W技術としてコア間におけ

る共有L2キャッシュおよび高速バリアの実現、またS/W

技術として自動細粒度並列化コンパイラ技術、更には高

いメモリバンド幅（1Byte/Flops）を実現する専用チッ

プセットの連携によりスレッド並列の高性能化を実現

している。図2にJSS-Mにおける並列化モデルを示す。マ

ルチコアの代表的な使い方として、VisIMPACTを利用し

たVisIMPACTモデルと各コアにMPIなどのプロセスを配

置するフラットMPIモデル（XPFortranでも同様に

VisIMPACTモデルを利用できる）があるが、通常は

VisIMPACTモデルを推奨している。VisIMPACTモデルでは、

各ノード（各CPU）にMPIなどのプロセスを配置し、ノー

ド（CPU）内の各コアには自動並列によるスレッドを配

置するいわゆるハイブリッド並列となる。 

 

a) VisIMPACTモデル 

b) フラットMPIモデル 

図2：JSS-Mでの並列モデル 

 

 VisIMPACTモデルではプロセス（MPI/XPFortranなど）

並列に関してはユーザーが明示的に並列プログラムを

作成する必要があるが、スレッド並列に関してはコンパ

イラによる自動並列化が行われ、ユーザーが明示的に並

列化を記述する必要はない。コンパイラによる自動並列

化は従来も用いられていたが、以下で述べる理由のため

性能的に満足のいくものではなかった。もともと自動ス

レッド並列ではループの並列化が基本となるが、図3で

示すように、CFDなどで一般的な多重ループでは自動ス

レッド並列が対象とするループをどれにするかが問題

となる。一般に最外ループでの並列化の方がオーバーヘ

ッドが小さく、高い性能が期待できるため、できるだけ

外側ループをスレッド並列の対象ループとするのが有

利である。しかしながら実際問題としてはコンパイラの

構文解析能力が十分ではなく、ループ構造が少し複雑に

なると最外ループでの並列化が実施できず、内側ループ

での並列化を行う場合が多かった。内側ループでの並列

化ではスレッド間の同期など並列化にともなうオーバ

ーヘッドが大きくなってしまい、思ったようにスレッド

並列の性能が出せないという問題があった。これに対し

てVisIMPACTでは、前述したコア間の共有L2キャッシュ

およびコア間の高速H/Wバリアによりスレッド並列にお

けるオーバーヘッドを大きく削減することが可能とな

り、その結果内側ループのスレッド並列化でも十分な並

列性能が出せるようになった。内側ループでのスレッド

並列でも十分な性能が出せるようになった事およびコ

ンパイラのデータ依存関係やループ構造などの解析能

力の強化により従来よりも自動スレッド並列での性能

向上が見込めるようになった。また、最内ループを対象

に並列化を実施する事はベクトル化と同じ方法論とな

り、最内ループでの高効率な自動スレッド並列化の実現

によりベクトル計算機向けに作成されたプログラムで

も、そのままで自動スレッド並列での性能が期待できる

ようになった。ベクトル化の場合は、一部のデータ依存

関係（逆方向依存）が存在する場合はベクトル化ができ

なかったが、VisIMPACTではその様な場合でも自動スレ

ッド並列化が可能となり、より広い範囲に適用できるこ

ととなった。 
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図3：自動スレッド並列化対象ループ 

 

 図4にVisIMPACTの有効性の一例を示す。この図では

JSS-Mの1CPU（VisIMPACTあり）とJSS-M（FX1)とほぼ同

じスペックを有する富士通HX600（VisIMPACTなし）の

1CPUの性能をベンチマーク（DAXPY）で比較したもので

ある。HX600のCPUはAMD ShanghaiでJSS-MのCPUと同じ

CPUクロック（2.5GHz）、コア数(4)を有する。HX600で

はVisIMPACTを使わない富士通の自動並列コンパイラに

よる自動スレッド並列を行っている。この図で横軸はル

ープ長、縦軸は性能を表しているが、ループ長が短い細

粒度並列においてVisIMPACTの有効性が確認できる。 
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図4：VisIMPACTの有効性（DAXPYベンチ） 

 

2.2 高機能スイッチ 

 プロセス数増加にともない、プロセス間での集合通信

やバリア同期の高速化が必要となる。そのためにJSS-M

では通常のプロセス間でのデータ通信を行う

Infinibandのネットワークとは別に、バリア同期や集合

通信を専門に行うネットワークおよび高機能スイッチ

を採用した。この高機能スイッチでは、プロセス間の集

合通信やバリア同期機能を専用のH/Wを用いて実装して

おり、S/Wによる処理に比べてより高速な処理を実現し

た。高速なバリア同期機能はOSジッタの対策としても有

効に機能し、リダクション演算が少ないアプリケーショ

ンでも、有効な機能である。図5に高機能スイッチの有

無によるMPIバリア性能の測定結果を示す。 
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図5：高機能スイッチの性能（MPIバリア） 

 

図では256ノードまでの測定結果が示されているが、ノ

ード数が増えても高機能スイッチの効果でバリア同期

のコストがほとんど増加しないことがわかる。一方、高

機能スイッチを利用しない場合は、ノード数の増加にと

もない、飛躍的にバリア同期のコストが増加しているこ

とがわかる。高機能スイッチは最大768ノードまで結合

することが可能であり、768ノード内ではここで測定さ

れたレベルの高性能が期待できる。768ノードを超えた

場合はS/Wによるバリア同期となるため、例えば1024ノ

ードでは248.51マイクロ秒となり極端に性能が悪化す

る。768ノードを超えた大規模並列解析におけるバリア

同期の高速化は今後の課題である。 

 

３．性能評価 

 JSS-Mに関して一般的なベンチマークのLinpackや実

際にJAXAで使われている実アプリケーションによる性

能評価を行った。 

 

3.1 Linpack HPL 

 高性能計算機の代表的なベンチマークであるLinpack 

HPL を用いてJSS-Mの性能評価を行った。JSS-M向けにチ

ューニングを行い表2の結果を得た。 

 

表2：Linpack HPL 実行結果 

ノード数 3,008 

コア数 12,032 

Rmax 110.6TFlops 

Rpeak 121.3TFlops 

実行効率 91.19% 

実行時間 60時間40分 

 

測定の結果91.19％という高い実行効率を得たが、世界

でもトップクラスの性能である。またLinpackは計算負

荷が大きくシステムに大きな負担がかかる計算である。
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Linpackを実行したのはJSS導入初期であるが、この時期

にトラブルも発生せずに60時間強の計算実行を完遂で

きたことはシステムとしての高い安定性と信頼性を実

証できたと考えられる。 

 

3.2 JAXAアプリによる性能評価 

 JAXAの代表的なアプリケーション（JAXAベンチ）に

よる性能評価を行った。表3にJAXAベンチの概要を示す。 

 

表3：JAXAベンチ一覧 

名

称 
適用先 計算手法 並列化 

P1 燃焼 FDM+化学反応 MPI+VisIMPACT

P2 航空 FVM（構造） MPI+VisIMPACT

P3 乱流 FDM+FFT XPF+VisIMPACT

P4 プラズマ PIC MPI+VisIMPACT

P5 航空 FVM（非構造) MPI+VisIMPACT

 

 図6は測定したJAXAベンチの特性を示す。この図では

計算負荷、メモリアクセス負荷、データ通信負荷のう

ち、どの特性が相対的に顕著かを示している。図で上

部に位置するアプリケーションは相対的にデータ通信

の割合が大きく、右領域に位置するアプリケーション

程メモリアクセスの割合が大きいことを示している。

左下に位置するアプリケーションは計算負荷が大きい

ことを示す。そのため、各アプリケーションの特性と

してはP1とP4は演算負荷が大きいアプリケーション、

P2とP5はメモリアクセス負荷が大きいアプリケーショ

ン、P3はネットワーク負荷が大きいアプリケーション

である。 
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図6：JAXAベンチの特性 

 

 表4に測定結果を示す。この結果よりJAXAの実アプリ

ケーションに対してJSS-MはCeNSS（以前のシステムで

あるNS-IIIの中核計算機）より平均で11倍以上高速で

あることがわかる。P2とP4の性能比が他よりも高いが、

P2は自動スレッド並列コンパイラの性能向上によりス

レッド並列の範囲が広がったためと考えられる。また

P4はMPIの集合通信の改善が主な理由と考えられる。逆

にP3が悪いのは他アプリケーションと異なり、演算負

荷に対して相対的にデータ転送負荷が大きく経過時間

ではほぼ同程度となる。JSS-Mでは通信性能比（対CeNSS

比で2倍にしかならない）は演算性能比（周波数：2倍、

コア数：4倍、その他）に比べて悪いため、全体の性能

比が悪くなったと考えられる。 

 

表4：JAXAベンチによる性能評価 

名称 CPU数 
CeNSS  

[sec] 

JSS-M  

[sec] 
性能比 

P1 744 1380.4 143.3 9.63 

P2 750 1468.6 91.5 16.05 

P3 512 3517.0 491.7 7.15 

P4 750 3061.7 193.0 15.86 

P5 750 1447.2 181.6 8.13 

平均 - 11.36 

 

 JAXAの代表的な実アプリの一つであるUPACS2)を用い

てJSS-Mの性能評価を行った。UPACSは構造体、動的配

列、ポインター、モジュールといったFortran90の機能

を活用して作成された汎用的な圧縮性流体解析プログ

ラムであり、3次元マルチブロック構造格子および重合

格子を扱うことができる。UPACSを用いたスケールアッ

プ評価を図7に示す。 

 

 
図7：UPACSによるスケールアップ評価 

 

使用するCPUを増やす度に計算規模を増大させるスケ

ールアップ評価では729CPUまで74%（ブロックサイズは

403）～96％（ブロックサイズは2003）といった良い並
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列効率を示した。ブロックサイズが大きくなると相対

的に並列性能は良くなる。何故なら、ブロックの１辺

をNとすると演算量はN3に対して通信量はN2に比例す

るため、Nが大きくなる、つまりブロックサイズが大き

くなると相対的に通信によるオーバーヘッドが減少す

るからである。 

 図8に並列モデル（フラットMPIモデルとVisIMPACT

モデル）の違いによる性能差を示す。 

 

 
図8：並列モデルの比較 

 

横軸はブロックサイズ、縦軸はVisIMPACTとフラット

MPIとの計算時間の比を示している。図の上半分はフラ

ットMPIの方がVisIMPACTよりも高速であることを示す。

今回の計測条件ではVisIMPACTとフラットMPIの性能比

は10%程度であることがわかる。VisIMPACTとフラット

MPIで、どちらが良いかは色々な条件の影響を受ける。

例えば、CPU内並列を考えた場合、VisIMPACTの並列性

能は自動並列コンパイラの能力に依存するが、フラッ

トMPIではユーザーが明示的に並列化を行うことで高

い並列性能が期待できる。一方、プロセス間通信を考

えた場合、VisIMPACTはプロセス数を減少させることが

できるので、高プロセス並列においても性能劣化が低

いが、フラットMPIの場合はプロセス数がコア数倍増え

るため、高プロセス並列においては性能劣化が大きい

と考えられる。またアプリ側の問題として計算格子の

ブロックサイズが大きくなるとフラットMPIが有利と

なる。これは前述したようにブロックサイズが大きく

なると通信のオーバーヘッドが小さくなるからである。

この影響は図からも読み取れ、プロセス数を固定

（1331）した場合、ブロックサイズが小さくなる（40）

と、プロセス並列のオーバーヘッドが大きくなり、フ

ラットMPIよりもVisIMPACTの方が有利となっている。

ここではプロセス数が1331でしか計測できていないが、

プロセス数が増えるとこの性能が逆転するブロック数

は大きくなると考えられる。アプリケーションの特性

に大きく依存するが、現状のJSSの規模ではVisIMPACT

よりもフラットMPIの方が若干有利かもしれないが、今

後更なるスケールアップ（コア数、ノード数）を考え

た場合、フラットMPIの限界が見えてきたと考えている。 

 次にこれもJAXAの代表的なアプリの一つである

LANS3D3)を用いてJSS-MおよびJSS-Vの評価を行った。

LANS3Dは航空宇宙分野で比較的初期に開発された先駆

的なCFDプログラムでFortran77をベースに構造化プロ

グラミング的な考え方で設計され、主にベクトル計算

機向けに実装された典型的な圧縮性流体解析プログラ

ムである。並列化に関しては基本的に自動スレッド並

列による並列化を行っている。プロセス並列化として

はMPIを用いた領域分割に一部対応しているが、多数プ

ロセスによる並列計算は現実的でないためここでは最

大8プロセスまでとした。このLANS3Dを用いてJSS-M/V

のスピードアップ評価を行った。 

 

表5：LANS3Dによるスピードアップ評価 

システ

ム 

プ

ロ

セ

ス

スレッド 

(ブロックサイ

ズ) 

×ブロック数 

並列手法 

1 4 
(320x320x320) 

x1 
VisIMPACT

2 8 
(320x320x160) 

x2 

4 16 
(320x160x160) 

x4 

JSS-M

(FX1)

8 32 
(160x160x160) 

x8 

MPI 

+ 

VisIMPACT

JSS-V

(SX-9)
1 1,2,4,8,16

(320x320x320) 

x1 

(160x160x160) 

x8 

SSS 

(SX-6)
1 1,2,4,8 

(320x320x320) 

x1 

(160x160x160) 

x8 

自動並列 

 

 問題規模として約3300万点の計算格子を固定して、

CPU数を増やすことによる計算速度の向上を評価した。

表5に計算の概要を示す。JSS-MではVisIMPACTを用いて、

プロセス数として1～8プロセスまで測定を行った。プ

ロセス数に応じて計算格子をブロック分割し1CPUに1

ブロックを割り当てた。JSS-VおよびSSS（現在も相模

原で運用中のNEC製SX-6）ではノード内並列に限定し、

自動スレッド並列を用いてスレッド数1～16（SSSは8

まで）で計測を行った。またベクトル長の影響を見る

ため、320x320x320が1ブロックの計算と160x160x160

が8ブロックの計算を行った。 
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 測定結果を図9、10に示す。図11は計算時間を比較し

たもの、図12は相対的実行効率を比較したものである。

ここで相対的実行効率は計算時間の逆数をCPUのピー

ク性能で割った値であり、単位ピーク性能あたりの計

算速度を示す。そのためこれらの値の比較は実行効率

の比較と同じ意味を持つ。相対的実行効率は通常の実

行効率とは異なり、比較を行う場合同じ問題規模でな

ければ意味がない（もちろん、格子点あたりの値を計

算することで異なる問題規模での比較もある程度可能

であるが）など利用範囲が限定されるが、ユーザーの

実感に近い、計測が容易といったメリットがあるため、

ここでは相対的実行効率を比較した。図9のグラフより、

JSS-M(FX1)、JSS-V(SX-9)、SSS(SX-6)とも並列化効率

（スピードアップ性能）はほぼ同じである。図10より

SSS(SX-6)とJSS-M(FX1)では実行効率で3倍程度の違い

が見られるが、JS-V(SX-9)とJSS-M(FX1)では約2.5倍程

度の違いに縮小していることがわかる。またJSS-V 

(SX-9)はSSS(SX-6)に比べてベクトル長が短くなると

性能が悪化することもわかる。 

 

 

図9：計算時間の比較（LANS3D） 

 

 

図10：相対的実行効率の比較（LANS3D） 

 

４．おわりに 

 JAXAの新しい計算機システムJSSの中核となる大規

模並列計算機システム（JSS-M）についてシステム概要、

並列化手法について紹介した。また共有メモリシステ

ム（JSS-V）も含めて性能評価結果を紹介した。今後も

引き続き性能評価を予定している。 
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ABSTRACT 
Large-scale numerical simulations of liquid fuel jet have been conducted to elucidate the physical mechanism of primary atomization near 
the injection nozzle. The grid resolution is made fine enough to resolve the smallest physical scale that is determined by the Weber number, 
i.e. surface tension effect. Such calculations have not been performed before, and this paper reports the world’s first results on primary 
atomization in a turbulent spray. Physical processes are well captured such as surface instability development, ligament formation and 
droplet generation. While the aerodynamic force plays a role in developing surface instability, surface tension becomes more dominant in 
ligament and droplet formation. The droplet pinch-off is mostly dominated by the short-wave pinch-off mode, as the ligaments have tips. 
This is consistent with our previous research on droplet pinch-off from slow laminar liquid jets and provides insights into modeling. By 
these results, our understanding is made deeper on what is actually occurring inside a turbulent spray. The computational performance of 
JAXA’s new supercomputer JSS is also described. Combined with the VisIMPACT parallelization method, this kind of large-scale 
computation can be easily implemented. With the reduction in I/O time, large unsteady simulations like this have been becoming possible.  
 
 
１．はじめに 
 液体微粒化は工学の幅広い分野において応用されている。

航空・宇宙・自動車・船舶等の液体燃料エンジンでは燃料

の微粒化性能がエンジン燃焼性能や排気ガス特性に重大な

影響を与える。また、化学加工、印刷、食品加工、医薬品

製造などの諸分野でも液体微粒化は広く用いられている。

しかし、特にエンジンでは乱流状態で用いられることが多

いことも相まってその物理機構はまだ完全には理解されて

いない。したがって、よく分からないままに経験的に利用

しているのが現状である[1]。そのため機器の設計は試行錯

誤的要素が強くなっている。 
 噴霧の数値シミュレーションにおいても、特に一次微粒

化領域（噴射ノズルに近く液体比率が大きい領域、後述図

1 の A 領域）においては現象がよく分かっていないことか

ら精度の低いモデルしか存在しない。しかし、この領域は

噴霧数値シミュレーションの入射境界条件を与えるところ

であり、実行してみればすぐに分かることであるが液滴を

Lagrange 的に追跡するような噴霧シミュレーションでは入

口条件を少し変えると流れ場が大きく変わる。したがって、

モデルの精度向上は重要でありそのために噴霧の物理をよ

り理解する必要がある。まだ理解の足りない現時点では、

現実には噴霧モデルのパラメータについて実験データを見

ながらチューニングし数値解析結果を合わせ込んでいく操

作を行うことが多い。しかし、これは本末転倒であり実験

データを得るのが困難なエンジン内部の流れではいよいよ

数値解析による予測の信頼性は低いものにならざるを得な

い。 
 我々は、このような液体微粒化を取り巻く状況を打破す

べく、噴霧の研究を行ってきている。これまで、ウェーバ

ー数（慣性力と表面張力の比）が 1 のオーダーになる条件

で一本の液糸（糸状の液体構造）を模擬した低速層流噴射

液から液滴が生成される過程を理論・実験・数値計算の観

点から考察してきた[2-7]。この形態での研究は過去の例も

多いが[1]、我々はこれまで看過されてきた伝播性の表面張

力波が重要な役割を果たしていることを明らかにした。そ

こで、本研究では、実際の液体噴流からどのように液糸が

できるかを解明し、一本の液糸の結果と接続できるように

することを目的に数値解析を行う。 
 図 1 に乱流噴霧の模式図を示す。上述のこれまでの研究

は B の領域に当たり、本研究は A の領域（一次微粒化領

域）に当たる。一次微粒化領域では液体の比率が高いため、

気液とも Euler 的に扱う、つまり液体の形状を追跡する数

値解析が必要になる。また、気液干渉、表面張力の作用に

より液噴流コア表面から次第に小さい構造が分離していく

のでそれらを正しく解像できる格子系を用いなければなら

ない。条件によっては必然的に大規模な計算機リソースを

必要とするため計算が困難になる場合もある。これまで、

噴流コアの分裂過程を見るための同様の計算はいくつか行

われてきているが[8-10]、液噴流形態で格子解像度を十分

に持った計算例はこれまでのところほとんどない。実のと

ころ、格子解像度が足りない計算をしても噴霧の大局的な

構造としてはもっともらしい結果が出る。しかし、そこで

は表面張力によって最終的に液滴が分断されている物理的

に正しい機構ではなく、単に格子解像度未満になった液体

構造が数値的に切れるという偽の現象が起きているだけで

ある。このような結果からは正しい物理的知見は得られな

い。 
 

Primary Breakup

Secondary Breakup

A

C

B

 
図 1 液体噴霧の模式図 

 

液糸 
液滴 

噴流コア
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 本計算では、これまでにない細かい解像度で計算を行い、

液糸および液滴生成過程を正しく捉えることを目的にする。

これにより乱流噴霧で起こっている物理過程を把握し、実

機器への応用を目的にした噴霧 LES へのモデル化の知見を

得ることにする。また、JAXA に 2009 年 4 月に導入したス

パコン JSS で実現可能になった最初の大規模計算というこ

とで、計算環境についても若干の記述をしたい。 
 
２．計算条件および計算環境 
 数値計算の基礎方程式は非圧縮の 3 次元ナビエ・ストー

クス方程式とし気液界面には表面張力を入れた。 
0

( ) SVp
t

ρ μ

∇ ⋅ =

∂⎡ ⎤+ ⋅∇ = −∇ + ∇ ⋅∇ +⎢ ⎥∂⎣ ⎦

u
u u u u F

                              (1) 

FSV は表面張力の項であり、CSF 法によって評価した。す

なわち 

  
( )max min

SV
φσκ

φ φ
∇

=
−

F                                                                (2) 

である。ここでσは表面張力係数、κは局所曲率である。φ
は密度関数でありここでは液体を 1、気体を 0 と定義し、

密度と粘性係数は密度関数を用いて気液それぞれのものを

線形結合して与えた。界面の捕獲にはレベルセット法を用

い、体積保存性の悪いところを VOF 法の発展版である

MARS 法で補うことにした。レベルセット関数は界面から

の距離で定義し以下の移流方程式に従う。 

  ( ) 0F F
t

∂
+ ⋅∇ =

∂
u                                                               (3) 

F とφはヘビサイド関数を用いて変換した。移流の計算には

CIP 法を用いた。なお、計算法の詳細は文献[6,7]を参照さ

れたい。 
 

表 1 計算条件 

ケース 噴孔 
直径 
 D=2a 

雰 囲

気圧 
液体 
密度 

液体 
粘性 

表面 
張力 

1-3 0.1mm 3MPa 848kg/m3 2870e-6 
Pa·s 

30.0e-3
N/m 

 

ケース 液体速度 
Uinj 

気体速度 液体レイノ

ルズ数 
Re Uaρ μ=  

噴射ウェー

バー数 

2
bulkWe

U aρ σ=

1 30m/s 

0m/s 

440 1260 

2 50m/s 740 3600 

3 100m/s 1470 14400 

 
 計算には、JAXA に新規に設置された JSS システムを使

用した。JSS はいくつかのサブシステムから成るが、その

中核は富士通 FX1 ベースのスケーラブルクラスタである。

FX1 クラスタは、クロック周波数 2.5GHz クアッドコアの

SPARC64TM VII チップ 1 個を搭載したノードが、Infiniband
を使ったフルバンドの Fat tree トポロジーで 3,008 個結合さ

れた形態のものである。ノードは、40GFLOPS の理論ピー

ク性能と 32GB のメモリ空間を有する。CPU は、コア間ハ

ードバリア、6MB 共有 L2 キャッシャ、高メモリバンド幅

及び先進コンパイラ技術を核とする Virtual Single Processor 
by Integrated Multi-core Parallel Architecture （これ以降、

VisIMPACT と呼ぶ）と呼ばれるメカニズムを実装し、

OpenMP 指示行追加などのユーザへのプログラミング負担

を最小にしつつ CPU 内での高速自動スレッド並列実行を可

能とする。FX1 クラスタでは、ノード間通信は、基本はフ

ルバンドの Fat tree ネットワークにより行なわれるが、集

合通信の高速化、ノード間バリア、計算ノード間の OS ジ

ッタ低減のために高機能スイッチを使った高速バリアネッ

トワークを別に持っている。VisIMPACT 及び高速バリアネ

ットワークを利用することにより、マルチコア CPU 利用時

におけるプログラミングモデル変更や MPI 大規模並列にお

ける並列化効率低下をあまり気にすることなく大規模問題

にアタックすることができる。また、FX1 クラスタは、

1PB の RAID ディスク装置と 10PB のテープ装置から成る

大規模ストレージを擁し、25GB/秒の実行転送性能による

入出力が可能である。 
オリジナルコードは Fortran77 で書かれている。並列化は、

XPFortran を用いて行なった。XPFortran は、富士通が開発

したデータ並列タイプの並列化 Fortran 言語の一種である。

ループレベル並列性に基づいているため、並列プログラミ

ングが比較的容易であり、インクリメンタルな開発が可能

（逐次に戻れる）である。XPFortran にはグローバルメモリ

空間という概念があり、並列計算機システムの各ノードが

持つ物理メモリを論理的に１つのメモリ空間に見せる機能

がある。これにより変数が連続した一つの空間内に割り付

けられているように見えるために、ノード間のデータ転送

を意識することなくプログラミングができる。XPFortran で

は、プロセス間でのバリア同期を多用するため、高速バリ

アネットワークが有効に機能している。VisIMPACT 並列は、

コンパイル時に-Kimpact オプションを指定すればよい。

XPFortran と VisIMPACT 並列を利用することにより、ユー

ザは大規模並列を容易に実行することができる。 
今回、最も大きいケース 3 の場合では、1440CPU（5760

コア）を用い計算時間は 450 時間である。非定常流のため、

時系列のデータ量が合計で 150TB ほど出てくるが、入出力

速度がボトルネックにならないように工夫をした（3 章を

参照）。 
 
３．結果および考察 
３．１ 流れ場 
 図 2 にケース 3 の噴霧形状の概要を示す。各ケースとも

定性的には同じ流れ場になる。色は軸方向速度である。液

柱先頭では、傘形状が形成されその背後の巻き込み渦と縦

渦の作用により乱れた流れ場が形成される。液糸の生成は

先頭の傘のエッジと液柱コア表面の両方から確認できる。

液糸の先端からは液滴が生成している。計算格子の解像度

が足りているかを知る簡便な方法には、生成される液糸が

滑らかで表面には波打ちが見られること、生成した液滴が

球形状になること、などがあるが、図 2 では実際にそのよ

うになっている（次ページ）。 
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図 2 ケース 3 の全体図（上）および液噴流コア付近の拡

大図（下）。表面色は軸速度(m/s)。 
 
 バルクのウェーバー数（ここでは噴射速度と等価）が上

がると、生成される構造が小さくなる。図 3 に噴流コア表

面上に形成される波打ちの波長を記す。発達の仕方は完全

な軸対称ではないためばらつきはあるが、噴射速度（すな

わち噴射ウェーバー数）が大きくなると形成される構造の

スケールが小さくなることが分かる。 
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図 3 噴射ウェーバー数による生成構造のスケールの違い 

 
 液糸が形成されるのは、噴流先頭の傘からと噴流コア

表面からである。傘では軸対称渦と縦渦が複雑に存在して

おり、渦の動きによって局所の液構造が形状を変え、最終

的に分裂して液糸になる。噴流コア表面でも、同様に局所

の気体の動きで表面の形状が変形し最終的に液糸になる。

この様子は定性的にはどのケースでも確認されている。図

4 にケース 1、図 5 にケース 3 での表面液糸の形成の例を示

す。ここで、時刻は噴射速度と液柱直径で無次元化した時

刻を用いている。初期の時点で図の中央にうろこ状構造が

できている（図 4：t=18.27、図 5：t=15.76）。うろこの縁

は表面張力によって丸まっているので真ん中は相対的に厚

みが薄い。やがて、この真ん中の薄くなったところに穴が

開く（図 4：t=18.97、図 5：t=16.04）。穴が開くと表面張

力で急速に縁が丸まるため、糸状の輪のような形状になり

（図 4：t=19.67、図 5：t=16.91）、その後複数の液糸に分

かれていく（図 4：t=21.07、図 5：t=17.20）。このような

動きが繰り返されている。 
 

  
t=18.27                                   t=18.97 

  
t=19.67                                   t=21.07 

図 4 噴流コア上での液糸の形成（ケース 1） 
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t=15.76                                   t=16.04 

   
t=16.91                                   t=17.20 
図 5 噴流コア上での液糸の形成 

 
液糸が形成される時点の局所の気体ウェーバー数を、 

2

g g g l LWe aρ σ= −u u                                                         (4) 

で定義した。ここで添え字 g は気体、l は液体、L は液糸を

表す。図 6 に 3 ケースの結果をプロットする。ばらつきは

あるが、いずれも気体ウェーバー数が 1 のオーダーの付近

に分布していることが分かる。このとき、空気力と表面張

力が同程度の大きさになっており、その時に液糸の形成が

起こる。噴射速度（噴射ウェーバー数）を上げると、この

1 のオーダーになるように液体構造が小さくなるため、結

果として液糸や液滴のスケールは小さくなる。 
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図 6 液糸形成時の局所気体ウェーバー数 

 
 液糸からの液滴生成も直接追跡することができる。液糸

からの液滴生成を模擬した実験室実験は層流低速噴射液を

用いるが、この際、分断モードには 2 つあること（短波長

モード：端面が収縮し液柱を押すことで表面張力波を発生

させ端面の影響で不安定化して切れるモードであり切れる

波長（間隔）は液柱半径の約 3.6 倍。長波長モード：いわ

ゆる Rayleigh モードで、軸対称液柱上の長い変形は円周方

向と母線方向の表面張力の大小関係から不安定化しやすい

というもの。分断波長（間隔）は液柱半径の約 9 倍で端面

の存在は不安定化には必ずしも必要ない。実験室実験では

ノズル出口で擾乱を与えその発達を見る形態が多いが、端

面が擾乱源になっていることは最近梅村が指摘している[2-
7]。）、噴射ノズルの影響があること、地上実験では重力

加速の影響があることが分かっている[2-7]。この形態が、

乱流噴霧中に置かれた液糸にどこまで対応しているかはま

だ確認されていない。乱流噴霧中の実際の液糸は当然有限

長であり端面を持っているので、短波長モードが主体であ

ると予想される。 
図 7 にケース 1 での液糸からの液滴生成過程を示す。こ

こで、図の圧力は断面内の 
( ) ( )g L Lp p p a aσ σ⎡ ⎤Δ = − +⎣ ⎦                                            (5) 

を示している。pgは気体圧力である。液糸が少し曲がって

いるため若干中心軸からずれた断面もあるが全体の特徴は

よく見える。t=18.97 においては、既に液糸全体にわたって

表面張力波の発達が見える。この波長は液糸半径の約 3-4
倍になっており、短波長モードであることが分かる。実際、

液糸の先端液塊（図の右下）の部分は液柱を押しているの

で圧力が上がっている。この押す動作が続くと先端液塊が

さらに大きくなるのでそこでの圧力が下がり（t=19.67）、

すぐ隣のくびれ部から液を吸い込むように発達する。さら

に先端液塊の圧力が下がると（t=20.37）いよいよくびれ部

は発達しそこの圧力が急上昇する。そのためそこに先端液

塊に向かう液ジェットが形成され、t=21.07 で分断に至る。

これは、我々が層流噴射液の模擬試験で見た短波長モード

そのものである[2-7]。 
 

  
t=18.97                                   t=19.67 

  
t=20.37                                   t=21.07 

図 7 液糸からの液滴生成（ケース 1） 
 
 同様の現象はどのケースでも確認でき、短波長モードが

支配的であると考えることができる。ただし、特に高速噴

射であるケース 3 では、空力の作用により若干興味深い現

象が起こるのでここで取り上げる。図 8 にケース 3 での液

滴生成過程を示す。この場合、時刻が早い時間には液糸表

面上の波長は短く見えるが、時間が経つにつれて長くなっ

ていくように見える。しかし、このような両端を持つ短い
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液糸上に長波長モードが現れるのは液糸が何も外から作用

を受けていないなら考えにくい。 
 

  
t=16.55                                   t=17.84 

図 8 液糸からの液滴生成（ケース 3） 
 
 そこで、この液糸について時間履歴を追ってみた。する

と液糸が伸長していることが分かった。図 9 に、この液糸

の伸長の様子を示す。横軸の時刻は、液糸の分断の時間ス

ケールでスケーリングし直した 
1c

L real real
L L l L

Ut t t
a a a

σ
ρ

= =                                               (6) 

としてある。点線は、流れのない空間にこの長さの液糸が

置かれたときに両端からの収縮によって予想される長さの

履歴である。実線は実際の液糸長さであり、明らかに長く

なっていっている。これは、周囲気体の運動により液糸が

次第に伸長されていっていることを示している。それに伴

い、液糸上に一旦形成された波長が（波の数は変わらない

ので）短波長モードの波長 3.62aL から長波長モードの波長

9.02aL に近付いて伸びて行っていることがわかる（一点鎖

線）。長波長モードは本質的には、液糸上の長い波長の変

形は不安定であると言っているのみであるので、ここで起

きた現象（端面収縮とそれに伴う表面の波形の成長）はあ

くまで短波長モード支配であり、外的要因によって最後は

見掛け上長波長になったと考えるべきである。 
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図 9 液糸の伸長（ケース 3）。図 7 に対応する。 

 
 このように、表面張力を入れた詳細計算により、これま

で見ることができなかった噴霧内の細かい構造、運動が次

第に明らかになってきた。もちろん、毎回のようにこのよ

うな大規模計算を行う訳にはいかないので、今後はモデル

化の情報を抽出することが重要になる。 
 
３．２ 計算機性能 
このシミュレーションでは大量のデータを処理する必要

があり、データ出力時間の短縮が大きな課題であった。今

回の計算では、1 回の出力データ量が 306GB、全体で

153TB のデータを出力する必要があり、データ出力時間が

3000 時間以上に及ぶことが明らかであった。この値は演算

時間の 10 倍にあたる。この問題は 1440 ノード毎に計算さ

れたデータを１台のマスターノードが集約してデータ出力

するために発生している。更に、ファイルサーバを複数利

用者で共有しているため、今回のような大規模シミュレー

ションでは専用サーバが必要と判断した。 
そこで、各ノードで計算されたデータをそれぞれのノー

ドからファイルサーバにデータ出力することによりデータ

出力時間の短縮を図った。次に JSS が所有するファイルサ

ーバを占有利用し、更に効率よくデータ出力する設定を行

った。ファイルサーバは Infiniband ネットワークで接続さ

れておりファイルシステムとして富士通製のネットワーク

型ファイルシステム（SRFS）を採用している。各ノードか

らデータを出力する際には Fortran の I/O バッファキャッシ

ュを経由する。1440 ノードから一斉に書き込みが行われた

場合ファイルシステムに効率よくデータを書き込みが行わ

れるようにシステム環境を変更した。Fortran の I/O バッフ

ァキャッシュサイズを SRFS の I/O ブロック長（32MB）の

整数倍になるように 512MB に設定した。更に、1440 ノー

ド分のデータ量がファイルサーバのサーバキャッシュに収

まるように SRFS のサーバキャッシュサイズを１回のデー

タ出力量以上の値に設定した。以上のような設定を行い

153TB のデータを 12.5 時間で行うことができた。これは演

算時間の約 3%にあたる。これにより、入出力が計算のボ

トルネックになることはなくなった。 
 次に、XPFortran と VisIMPACT を融合させたマルチプロ

セスおよびマルチスレッドによる階層並列での実行性能結

果についてのべる。マルチコア CPU の時代となり、マルチ

コアに適したプログラミングスタイルでは、高効率なスレ

ッド並列化との階層化で、プロセス並列のプロセス数を少

なくすることで、プロセス間通信に伴う性能低下を削減す

ることが重要となる。 
VisIMPACT を融合させることによる性能改善の効果を図

10 に示す。これは、使用する資源量に比例して計算処理量

をスケールアップさせた場合の、単位時間あたりの処理量

を プ ロ ッ ト し て い る 。 図 か ら わ か る よ う に

「XPFortran+VisIMPACT」は「XPFortran」に対して同じプ

ロセス数で 3 倍程度スピードアップしており、自動並列に

よる効果が出ている。 
 

 
図 10 VisIMPACT による性能改善 

 
次に、図 10 を使用する資源量(ノード数)で揃えて表示し

たグラフを図 11 に示す。「XPFortran+VisIMPACT」では、

プロセスあたり「XPFortran」の 4 倍の資源量を必要とする

が、同じ資源量の「XPFortran」と比較した場合、高並列で

は「XPFortran+VisIMPACT」の処理性能が上回っており、

VisIMPACT を使用することで、1440 ノードの大規模並列

でも性能が十分にスケールすることを示している。 
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図 11 性能のスケーラビリティ 

 
４．結論 
 このように、詳細な計算によって乱流噴霧内の液柱コア

不安定性、液糸・液滴の生成過程の追跡が可能になった。

個々の過程の詳細な解析は、まだ完全には終わっていない

が、空力干渉や表面張力が果たす役割についての理解が深

まった。液糸から液滴が生成される過程は、我々のこれま

で低速層流噴射液からの知見と一致する結果である。今後

は、さらにデータの解析を進め、さまざまな乱流統計量や

液糸・液滴との相関を探っていく予定である。 
 本計算を実施した JSS システムについておよびその性能

についても簡単に述べた。ユーザに過大な負担を強いるこ

となく、このような大規模計算でも問題なく動作させるこ

とができた。 
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埋め込み境界法を用いた機内空気流のＬＥＳの構築 
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Formation of LES of cabin air flow using immersed boundary method 
 

by 
Hidefumi Saito and Takeo Kajishima 

 
ABSTRACT 

We propose an analytical model as a process of understanding and improving cabin air in an aircraft. The model is based on Boeing 767 
aircraft having two aisles in a wide body. In the model, interiors (i.e. ceilings, side wall, seats, and floor) and human bodies are taken into 
account. To deal with the complicated geometry of flow field efficiently, this model consists of Large Eddy Simulation (LES) based on 
Smagorinsky Model (SM) and is using IBM (Immersed Boundary Method) to adopt uniform staggered grids. The flow velocities at the 
immersed boundary cells are determined according to the volumetric fraction of solid. The effect of buoyancy is treated by Boussinesq 
approximation. The profiles of temperature and oxygen concentration are also calculated simultaneously. It is shown that the process is 
reproduced successfully for our purpose of optimizing cabin air quality. 
 
 
 
����め� 
航空機の空調システムは，一般的な空調システムとは異

なり，機内の与圧・換気・温度調節の３つの重要な機能を

持つシステムでなければならない。特に航空機が上空を巡

航している際は，与圧と換気の機能発揮がなければ，人体

が生存可能な機内環境を維持することは困難になる。その

ため，圧縮した機外空気を機内に取り込むことが必要であ

り，これに消費されるエネルギは，空調システム運用時の

エネルギ消費の大部分を占める。 
航空機用空調システムは，軽量であることも必須の要件

である。このため，相変化を利用する冷媒は使用されず，

従来から空気の断熱圧縮・断熱膨張を基本としたエアサイ

クル方式が採用されている。また，その空気源はメインエ

ンジンからの抽気（ブリードエア）とする方式が一般的で

ある。メインエンジンの圧縮部で圧縮された機外空気の一

部を，エンジンから抜き取って空調用空気源とし，断熱圧

縮→冷却→断熱膨張という過程を経て，適切な圧力と温度

の空気を確保する方式である。 
しかし近年の地球温暖化や原油高騰への対策から，航空

機においても運行時のエネルギ（燃料）消費を大幅に削減

することが要請されており，空調システムの効率化も重要

な課題となりつつある。その一つの解決方法として，空調

システムの空気源を，エンジン抽気方式から電動圧縮方式

に置き換える動きがある。 
メインエンジンは飛行条件に応じて作動状態が変化する

が，これに伴い抽気圧も大幅に変動する。抽気圧が変動し

ても空調システムに必要な圧力を確保するため，圧力余裕

のある抽気ポートを設定し，抽気後に大きく圧力を絞る調

整が行われている。このため，抽気方式ではエネルギ効率

が低くなる。一方，エンジンシャフトから駆動される発電

機を用いる場合は，消費電力に応じた負荷運用が可能とな

るため，エネルギ効率が高い。昨今モータおよび電力素子

技術が発達し，モータの小型化と高効率化が可能となった

ことから，航空機でも電力方式に移行する動きが進み始め

ている。 
我々は，電力駆動による機外空気圧縮機を持つ空調シス

テムに，快適性や安全性も向上させる機器を加えたシステ

ムの研究を進めた 1)。航空機の機内は 2,438m（8,000ft）の

高度の気圧まで低下することが許容されているが，この状

態でも乗客の快適性維持のため，酸素分圧や湿度を改善し

た空気を乗客頭部付近に供給する方式を採用した。研究で

は，全てを統合した航空機空調システムとして，総合評価

試験を進め，機能が効果的に発揮されることを検証した。 
しかし，システム実証結果を得たものの，これを実用化

して行くには，解決すべき課題が残っていた。その１つが，

酸素分圧や湿度を改善した空気の，効果的な機内供給方法

の確立である。実際の機内空間は，安全性の確保・搭乗者

の居住性・乗客乗員の移動性・荷物収納の容易性等，あら

ゆる要素を考慮した設計となっており，これに基づく条件

設定を行う必要がある。また機内空気は，規定量換気のた

めに機体軸方向の空気流も存在しており，このような条件

も付与する中で，酸素分圧を改善した空気を効果的に供給

できる方法を検討することが必要となる。 
以上の背景から，航空機の機内に対し，効果的な空気供

給の形態を CFD により評価することを目的とし，機内空気

の流れを表現できるモデル構築を進めた。 
 

�������の����の構築 
機内空気を解析するために，少ない計算処理にも拘らず

流れの実体を的確に表現できる方法を志向する。 
 
機内形状を模擬したモデル構築を行うにあたり，以下の

要件を盛り込む。 
 
- 機内には機体軸方向に，乗客に不快感を与えない程度

（0.3m/s 以下）の平均流が存在するが，シートや人体

等の固体部分によって乱れを生じている。その乱れの

状態が分かる解析を可能とすること。 
- 人体等の温度による空気流への影響と酸素の濃度変化

の解析が可能であること。 
- 機内噴出し・吸込みに加え，乗客の呼吸による空気流

の解析が可能であること。 
 
これらの要件を考慮した結果，温度や酸素濃度の分布に

も影響を与える比較的大きな乱れは，その影響状態を把握

するためにも時間経過による変化も確認できることが必要

となる。そこで，規模の小さな乱れは，格子内での渦拡散

として係数化できる Smagorinsky Model（SM）を取り入れ

た Large Eddy Simulation（LES）を採用する。また，機内の

構造物や人体などの存在に対しては，比較的粗い均一格子

でも複雑な固体形状を取り扱うことを可能とするため，埋

め込み境界法(IBM，Immersed Boundary Method)2)を用いる。 
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図 1 機内空気の解析空間の形態 
 
解析するモデルは，乗客の頭部から距離のある天井部分

からの酸素分圧改善空気を供給した状態で評価することを

考慮して，広胴中型機である Boeing767 機をベースに選ん

だ。この機体の客室形状で，一列分の座席状態を切り出し，

さらに機体中央面で対称と仮定し，モデル空間を設定した

（図１参照）。X，Y，Z 各軸は図示の方向で規定した。こ

れにより，X=0～2,420mm，Y=0～2,120mm，Z=0～800mm
を解析範囲とする。 
空間全体に 20mm×20mm×20mm の均一 Staggered 格子

を張り，格子数 i×j×k=121×106×40 の解析空間を構成し

た。この格子に対し，機内構造物や人体等の固体部分を，

埋め込み境界法により組み入れた。本モデルでは固体位置

は固定としているため，各セルに含まれる固体の占める割

合（固体率）は固定値となる。固体（速度=0）と流体（空

気流として速度を持つ）の両方を内包したセルでは，固体

率と流体率（＝1.0－固体率）をそれぞれの速度に乗じ合算

し，セル代表流速を得る。この操作により，固体を含む解

析空間全体を「流体」とみなし一括解析が可能となる。 
 
天井にあるスリット状の空気噴出し口と，床面に吸い込

みを与える。天井の噴出し空気の全量を等分割し，床面の

各吸込みセルの吸込み量として設定する。 
各人体の口の位置には，呼吸を表現するため，吸込み・

噴出しを有したセルを設定する。人体モデルは機体中央面

側から側壁側に向かい No.1～4 の番号を付与し，No.1，3

を呼気状態に No.2，4 を吸気状態に設定し，呼気・吸気の

流量は時間的に一定とする。なお，呼気流量の合計は吸気

流量の合計に等しい。 
機体軸方向である Z 方向は同じ座席列が繰り返し並ぶこ

とから，Z 方向境界には周期境界条件を設定する。 
 
����� 

本モデルでは，非圧縮性流体として密度の変化はないも

のとし，温度変化に伴う浮力は Boussinesq 近似で与える。 
空気流および熱移動と物質拡散の基礎式を以下に示す。

本研究では LES による解析とするため，フィルターにより

格子以上のスケール(GS，Grid Scale)と，格子以下のスケー

ル(SGS，Sub-Grid Scale)に分離する。格子以上のスケール

(GS)は以下の基礎式を用いて直接解析する。 
 

0∇⋅ =u ，･･･(1) 
1( ) (2 )P

t
ν

ρ
∂

= −∇⋅ − ∇ +∇⋅ +
∂
u uu D f ，･･･(2) 

( ) (  )
t
θ θ α θ∂
= −∇⋅ +∇⋅ ∇

∂
u ，･･･(3)  

( ) (  )D
t
ξ ξ ξ∂
= −∇⋅ +∇ ⋅ ∇

∂
u ，･･･(4)  

ここに， 
u ：流速(m/s)， 
Ｐ：圧力(Pa)， 
ρ：密度(kg/m3)， 
ν：動粘性係数(m2/s)， 
D：ひずみ速度テンソルで 

( ){ }1
2

T= ∇ +∇D u u ， 

f ：体積力(m/s2)， 
θ：温度(K)， 
α：温度伝導率(m2/s)， 
ξ：酸素濃度， 
Ｄ：拡散係数(m2/s)． 
 

係数の中で，ν，α，D は格子以下のスケール(SGS)の渦

粘性，渦拡散による影響分を含むものとして，以下の式に

より計算される。なお，D は窒素に対する酸素の拡散係数

を用いる。 
 

0 eν ν ν= + ，･･･(5) 

0 eα α α= +  

0 Pr
e

SGS

να= + ，･･･(6) 

0 eD D D= +  

0 Sc
e

SGS

D ν
= + ，･･･(7) 

ここに， 
ν0：1 気圧・298.15K（25℃）空気の動粘性係数(m2/s)， 
νe：SGS 渦動粘性係数(m2/s)， 
α0：1 気圧・298.15K の空気の温度伝導率(m2/s)， 
αe：SGS 渦温度伝導率(m2/s)， 
Ｄ0：1 気圧・298.15K の酸素の拡散係数(m2/s)， 
Ｄe：SGS 渦拡散係数(m2/s)． 
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(6)，(7)式に示すとおり，αe と De は，PrSGS (SGS プラン

トル数)と ScSGS (SGS シュミット数) を用いてνeから与えら

れる。本解析では 0 方程式モデルを採用し，PrSGS，ScSGSは

共に 0.5（一定値）をとする 5),6)。 
 
SGS 渦粘性係数νe は，SM に基づき，次式により与えら

れる 7)。 

( )2
e s sC fν = ∆ D ，･･･(8) 

ここに， 
3

x y z∆ = ∆ ∆ ∆ ，･･･(9) 

2 ij ijD D=D ．･･･(10) 

sC は Smagorinsky 定数で， 0.10sC = を採用する。 

sf は van Driest 減衰関数で次式による 7)。 

1 exps
yf

A

+

+

−
= − ，･･･(11) 

ここに， 

0

luy τ

ν
+ = ，･･･(12) 

また， 25A+ =  とする。 
 

(12)式に示されるとおり， y+
は，壁からの距離 l と摩擦

速度uτ とにより計算される値である。本解析モデルのよう

に，解析空間内には複雑な形状の固体が多数存在する場合

は，流体領域での摩擦速度はその直近にある固体の形状に

よって異なる値になると予想される。しかし，解析を容易

にするために，あえて摩擦速度は解析空間内で一定とする

ことを試みる。摩擦速度の代表値を決定し，これを全領域

に対し，(12)式での計算に適用する。 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

図 2 摩擦速度の代表値算定のためのモデル 
 
 

摩擦速度の代表値を求めるため，図 2 に示す，同一の機

内断面に対し，座席と人体は板状のパネルを多数重ねて設

置したような予備解析モデルを構築する。本解析モデルで

与えるのと同じ一様流を，予備解析モデルの機体軸方向に

形成し，その際の各部の流速分布を調べた。一様流に平行

な天井面（固体表面）から第１層目となる流体セルで形成

される Z 方向流速の平均値と，流速規定位置での天井面か

らの距離（＝Δ/2）とから摩擦速度uτ を決定した。 

 (12)式の距離 l については，解析領域内の各セルに対し

最も近い固体位置を求め，その距離を算出する。本モデル

では固体部分が動かないため l は固定値として，解析に先

立ち計算しておく。 
 
温度変化に伴って発生する浮力を，Boussinesq 近似にて

体積力として与えるため，(2)式の外力項 f には，Y（鉛

直）方向成分のみに，標準空気温度θ0（＝298.15K）から

の温度偏差Δθ(K)を用いて，次式で計算される体積力を加

算する。 

0
yf g θ

θ
⎡ ⎤⎛ ⎞∆

= −⎢ ⎥⎜ ⎟
⎝ ⎠⎣ ⎦

，･･･(13) 

ここに，ｇは重力加速度 =－9.8067 m/sec2である。 
 
機軸方向に一様流れを形成する。規定の流速を得るため，

これを形成する圧力勾配と等価な駆動力を，(2)式の外力項

f に，Z 方向成分に体積力として与える。 
 
 

��解析�������解析�� 
本モデルにおける流れ場の解析は，Staggered 格子を用い

空間差分は 2 次精度中心差分による。移流項・粘性項の時

間進行には 2 次精度 Adams-Bashforth 法による計算とし，

SMAC 法を用いての流れ場と圧力場のカップリングの解を

求めている。その際の圧力方程式は，過緩和係数β=1.3 を

用いた逐次過緩和法（SOR 法）により計算している。 
温度場・濃度場の解析は，流れ場と同一格子を用い空間

方向に 2 次精度中心差分を行っている。流れ場で得られた

流速を，移流項と拡散項の計算に用いる。これらの時間進

行は 2 次精度 Adams-Bashforth 法による。 
 
本解析に用いた各数値を，表１に示す。 
 
 
 
 

表１ 解析に用いた各数値 

代表摩擦速度 uτ 8.06×10-3m/s 

機内空気の 

基準状態 

θ=298.15K（25℃） 

P=101325Pa,a 

ξ=0.2094（20.94%） 

各物性値(m2/s) 
ν0=1.574×10-5

，α0=2.182×10-5

D0=1.80×10-5 

Z 方向一様流の 

設定 

Z 方向 0.00080Pa/m の圧力勾配に

相当する体積力を付与 

噴出し空気 θ=298.15K，ξ=0.2147 

呼気
8) θ=310.00K，ξ=0.1627 

 

X

Y 

Z 
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図 3 温度条件の設定 
 
本解析では，流速分布のみならず温度や酸素濃度も含め

た空気流の状態を明確にすることに主眼を置くため，空気

との熱交換に関わらず，固体内部での温度は初期設定値を

維持する。各固体セル（固体率＝1.0 のセルで，人体・座

席・機内構造物等）に対し，その表面温度を予想し，その

値に設定する。図 3 に設定した各部位の温度を示す。 

天井噴出し空気と乗客の呼気に対し，特定の酸素濃度と

温度（表 1 参照）を規定する。これ以外の全領域の酸素濃

度は，初期値として基準状態値ξ＝0.2094 を与え，固体内

部はこの初期値が変化しないものとする。 
 
噴出し・吸込みセルは，今回のモデルでは，中央部天井

面の端部 1 箇所に空気噴出し部を，床面は通路両端と側壁

近くの 3 箇所に空気吸込み部を，それぞれスリット状に設

ける。 
 
 

 
以上のモデル化に基づくプログラムを構築し，機内空気

の解析を進めている。得られた解析結果を，Z 軸に垂直な

断面により図 4～図 8 に示す。人体モデルに対する各断面

の位置を示す補助図を，各図に付与する。図中には X-Y 面

内の流速ベクトルを赤い矢印で示す。これらの図は，図 8
の右側の図を除き，すべて瞬間的な結果を示している。 

 
図 4～図 6 は，左側の図は Z 方向流速値により，右側の

図は温度分布により，それぞれ図の色付けを行い，左側の

図の方が中央部を拡大表示する。各図はその断面位置によ

って，それぞれ特徴のある流れ状態が観察されるが，いず

れの図も，天井のスリット状噴出し口から噴出す空気流が

共通して現れている。噴出し流れは両側に渦を形成しなが

ら斜め下方に流れ，この噴出し流の存在部分は，Z 方向の

流速 w が小さくなる傾向が認められる。 
図 4 は，ヘッドレスト後面に近い位置での断面である。

ここでは，Z 方向一様流が座席の背もたれにぶつかり，大

きく乱れた流れが確認される。複雑な固体形状に対して格

子解像度や渦粘性の減衰関数が十分でないことによる影響

も含まれていると考えられるが，変動は周期的かつ局所的

であり，全体の流れには影響を及ぼしていない。 
図 5 は，後頭部付近の断面位置で，断面のうち，かなり

の割合が人体や座席（固体セル）で占められ，その部分は

初期設定した温度が維持されている。図 6 は顔面の前方空

間での断面で，左右の図共に呼気の影響が認められる。特

に右図では温度の高い呼気の塊が明確に現れている。 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

図 4 k=1 面（ヘッドレスト裏面）の流れ場と温度分布 
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図 5 k=10 面（顔面近く）の流れ場と温度分布 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

図 6 k=15 面（顔面の前方）の流れ場と温度分布 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

図 7 k=12 面（顔面の表面付近）の温度分布と酸素濃度分布 
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図 8 k=25 面，天井噴出し流部分の瞬時状態と時間平均状態（酸素濃度で色付け） 
 

 
図 7 は，断面位置が顔面直近となる断面で，温度と酸素

濃度によりそれぞれ色付けした図を示す。比較を容易にす

るため，両図はほぼ同じ尺度である。両図とも天井からの

噴出し流と呼気の動きがよく現れている。特に呼気は，酸

素濃度が低く温度が高い空気であるため，その存在が顕著

であり，浮力の作用によって拡散しながら上昇している様

子がよく分かる。 
図 8 は人体前方の空間を断面位置として，瞬時状態の図

と，その変化を時間平均した結果の図を示す。図の色付け

は酸素濃度により，天井からの噴出し流の範囲を拡大して

いる。両図はほぼ同じ尺度である。天井からの噴出し流は，

左図では蛇行しており，その周囲には多数の渦も認められ

るが，右図では滑らかな動きになり，規模の大きな旋回と

なっている。流れの蛇行や小さな渦は，時間経過と共に移

動するため，時間で平均化するとこれが消える。また，図

の左上には酸素濃度の低い領域があり，呼気の塊が存在し

ていることが認められる。 
 
 

 
以上の解析モデルについて，次の点を考察する。 
 
SGS 渦粘性を取り入れるために SM を使った LES により

機内空間の解析モデルの構築を目指す。この過程において

空間全体を代表する摩擦速度を算定し， van Driest 減衰関

数を構築し SM に組み込んでいる。これに対し，解析格子

は 20mm×20mm×20mm と比較的粗い。そこで，Z 軸方向

の一様流を与えた際の，天井面直近セルでの y+の値を試算

すると y+＝5.12 が得られ，本研究の目的に対しては，十分

な解像度を有するものと判断される。この結果，本解析モ

デルは固体表面の摩擦による影響と，複雑な固体形状を

IBM によって処理することを両立することが可能になって

おり，機内空気流を把握するに有効なモデルが得られてい

ると考えられる。 
 
 

 
航空機の機内で効果的な空気供給方法を検討するために，

熱移動と酸素の物質拡散を含めた流れ場の解析モデルを構

築し，解析を試みた結果，次の結論を得ている。 
① SM を用いた LES により，比較的粗い格子を採用して

も，機内空気の流れ状態と温度分布・酸素濃度分布を

表現できるモデルが構築されている。 
② 埋め込み境界法を用いることにより，人体や機内構造

物を含む機内空間全体を，均一の直交格子で解析する

ことが可能となっている。 
③ 解析空間内に噴出し・吸込みセルを設け，噴出空気に

対しては，その温度や濃度を設定することで，機内へ

の空気供給口や呼気を模擬することができる。 
 
今後このモデルを用いて，効果的な空気供給方法を模索

するための研究を進めて行く。 
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