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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、 ∑
∈

=
)(
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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： 
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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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