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禅と谷先生 
本橋龍郎（日大理工） 

 
Zen and Prof. Tani 

 
T. Motohashi 

 
Dept. of Aerospace Eng., Nihon University 

 
ABSTRACT 

Professor I. Tani proposed an idea of procedure for gaining adequate understanding of flow phenomena.  

The idea was based on the two approaches; one is concerned with the attitude of data processing,  the 

other is a methodology to extract reasonable models of the flowfield.  The attitude stems from Zen 

Buddism and the methodology is referred to Peirce’s logical reasoning.  Prof.Tani’s proposals made 30 

years ago are still available for analyzing the vast numerical or experimental data.   

 

  Key Words;   Zen, Data Processing, Flow model. 

 
１ はじめに 
谷一郎先生が、ご自身の古希のお祝いの講演会において

話された「計算機と流体力学」をもとに、数値計算結果

や実験結果から現象に対する正しい理解を得るための方

法について再考を試みる。計算機が流体力学研究の分野

にも浸透し、今までの数理解析や風洞実験等にとって替

わろうとしている。この流体力学の現状（1977年時点）

に対して、研究者に研究の方向を示された。この講演か

らすでに30年の時が流れ、数値計算がますます隆盛には

なっているが、谷先生の提案された考え方は、今でも研

究者に指針を与えてくれるものと思う。筆者は、直接に

は谷先生の講演を拝聴していない。本稿は、講演集１）と

研究室での谷先生との会話をもとにまとめたものである。

したがって、記述には、「一人よがりの解釈」と叱責を免

れない部分もあるものと思われるがお許し願いたい。 
 
２ 流れ場のモデル化 
鈍頭物体周りの流れのように、比較的単純な流れ場では、

対象の流れ場をいくつかの「簡単な流れ場」を合成した

流れとして理解することができる。このように合成され

た流れ場を「流れ場のモデル化」ということにする。「簡

単な流れ場」の代表的なものには、渦を挙げることがで

きる。鈍頭物体周りの流れは、周期的な「渦の放出」と

いうモデルを用いて表現することができる。「渦」という

流れ場が必ずしも「共通の概念」として適切とはおもわ

れないが、「渦」という言葉はある一定の流れのイメージ

を聞く者に提供してくれることは確かである。圧力場や

渦度場を用いてある程度特定することができる。流れ場

の詳細なデータそのものを示されても、流れ場を的確に

理解できない。十分に検討された適切な「流れのモデル」

を作ることが現象の正しい理解するための第一歩である

と思われる。実験や数値計算から得られるデータは、特

に時間および空間にわたる速度や圧力の大量の生データ

そのままでは用を成さない。多くの研究者は、等圧線や

流線を描いて流れ場のモデル化が行われているのが現状

2007年)である。このように可視化された結果からどのよ

うにモデル化を行うのか、「簡単な流れ場」に対する知識

や経験が必須ではないか、と思う。 
 
乱流境界層のような複雑な流れ場を考えてみよう。従来、

乱流は完全に不規則な流れであると考えられてきた。す

なわち、空間的にも時間的にも不規則な構造をもってい

ると考えられてきた。しかし、1970年代から乱流の中に

「組織的な構造」の存在が明らかになってきた(1977年時

点)。したがって、Reynoldの提案した、平均と変動の和

として乱流の流れ場を表現することは、これらの現象を

見落とすことになる。そのためには、流れの注目する現

This document is provided by JAXA.
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象に同期した「条件付サンプリング」が用いられるよう

になった。多くのプローブを用いた計測が盛んに行われ、

計測された波形群の中から「組織的な構造」に関与して

いる部分の抽出が試みられた。実際のデータからどのよ

うなプロセスでデータを処理するか、個々の研究者が悪

戦苦闘していたのではないか。このようなデータから「流

れ場をモデル化」することがこれらの研究の主流となっ

ていた。 
 
３ 二つの要点 
流れ場を理解するためには、上記のように「適切なモデ

ル」を構築することが必要である。実験や数値計算のた

くさんのデータの中から、モデルを構築するためには二

つの要点を考慮したらどうだろうか。一つは、「データを

解析する上での心構え」の問題、もうひとつは「データ

を実際に解析・処理する方法」である。 
谷先生は、禅における「不動知」2)を、研究者が流れのデ

ータに対する時の「心構え」に適用することを提案され

ている。ここで、「不動知」とは「事にあたって、動転せ

ず、平静であること。しかし、一方、この「知」はひと

つの悟りの境地を表し、「ひとつの事に停留せず、多くの

ことを先入観なしに受け入れる心、絶対的な受動の心を

表す」と考えられる。様々な考え方を模索した結果、谷

先生は「不動知」に行き着いたと聞いている。さらに「不

動知」を説明するために、沢庵和尚が柳生宗則に剣の極

意について述べた文章を引用している（講演集参照）。坂

尾先生（近畿大学）によると、実際の講演会では「柳生

宗則」でなく「山岡鉄舟」であったそうである。この「不

動知」を用いて、データ解析の望ましい考え方は、現代

的な表現を用いれば、 
「ひとつの実験事実や計算結果に�着せず、なるべく多

くの実験や計算の結果を先入観を�たず吟味・検討する

こと」のように解釈したい。当然ではないか、と思われ

る方がいるかもしれない。しかし、実際に実験結果や計

算結果を前にするとどうしても「眼前の結果だけ」に注

目し、拘泥してしまうものではないか、と思われる。そ

のときにこの「不動知」を思い出していただきたいと考

えます。 
では、実際にデータを吟味・検討するためには、どのよ

うに行ったらよいだろうか。そのための具体的なアプロ

ーチの仕方をパースの論理学で用いられている三段階の

過程、すなわち、アブダクション（発想）、演繹、帰納を

適用することを提案している。アブダクションは、モデ

ルを仮説として提起する過程、演繹はアブダクションで

提起されたモデルを用いて、可能な限りの予測をたてる

段階、帰納は演繹で得られた予測の当否を実験事実や計

算結果と照合および検査する段階と説明されている。鈍

頭物体後方の流れのような単純な流れ場では、流れのモ

デルが容易に導かれ、流れ場の構造を把握することが可

能である。渦列のモデルから流れ場の各部の流れの様子

を予測することはそれほど困難ではない。一方、乱流境

界層のような複雑な流れ場を扱う時には、モデルを構築

するためにはデータの採取からさまざまな工夫を要する。

その中には、「条件付き抽出」のように恣意的にある条件

を満たす現象を切り出して、そのデータを基に流れ場の

モデルを構築することがおこなわれる。これは、乱流の

中に埋めこまれた「組織的な構造」を同定するためには

是非必要な操作である。ただし、「条件」としてどのよう

なものを考えるのかは、任意であるため、演繹、帰納を

通しての検討の結果、適切でないと判断されれば、再度、

異なったモデルを立ち上げ、プロセスを繰り返すことに

なる。また、データを単に分析するのみではなく、適当

に合成していくことが大切である。いくつかのデータを

「不動知」をもって検討していくにしたがって、データ

を合成して新しい概念を導入する必要もでてくることが

考えられる。特に大事な事は、上記の 3 段階の操作プロ

セスを繰り返すことである。この繰り返す操作が正しい

流れ場の理解につながると考えられる。 
この 3 段階の中でもアブダクションはもっとも基本的な

過程である。流れ場のデータから基本的と思われる流れ

の要素を見つけ出さねばならない。この過程は、つまる

ところ、個人の考え方による。そのための基本は、様々

な基本流れに対する�分な知�と経験（?）をつ�ことで

ある。谷先生の講演では、この点はあまり強調されてい

なかった。 
 
４ まとめ 
数値計算を用いた流体力学の発展に大きな期待を寄せる

一方、莫大な計算結果から、「いかにして有意なデータを

発見し、正しい流れ場の理解が得られるのか」、この問題

を古稀の講演会での谷一郎先生の講演をもとに再考して

みた。「流れ場のモデル化」は、谷先生の講演集には、強

調されていなかったが、筆者の独断です。講演から30年

の時が経った今でも、谷先生の提案された考え方は、こ

のような基本的な問題を解決するための拠り所を与えて

くれるものと考える。流体力学を研究している若い方々

の参考になればと思う。 
 
 文献 
１） 谷一郎；「計算機と流体力学」,谷一郎先生古稀記念講

演会(1977). 
２）  鈴木大拙「禅と日本文化」(1940). 
３）  Hartshorne,C. and Wess.P. “Collected Papers of 

Charles Saunders Peirce 1931-1935” Harvard 
University Press. 
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乱流境界層の速度分布に関する考察 
 

西岡通男（京大） 
 

 Considerations on the velocity profile of turbulent boundary layer 
 

Michio.Nishioka 
Graduate School of Eng., Kyoto University 

 
ABSTRACT 

This paper is concerned with the flat plate turbulent boundary layer without pressure gradient. It is shown that 
the recent measurements almost perfectly follow the Rotta skin friction law derived by assuming the existence 
of the logarithmic overlap region, and that the Schoenherr empirical formula holds as a high Reynolds 
number asymptotic form of the Rotta law. We next clarify the Reynolds number dependent mean flow 
dynamics of the inner wall layer.  With these results we discuss usefulness of the so-called combined 
velocity profile. 

 
Key Words: turbulent boundary layer, Rotta skin friction law, law of the wall, combined velocity profile 

 
1. まえがき 
本稿の主題は平板乱流境界層である．谷先生の生誕百

年を記念する研究会でこれを選んだのは次の理由によ

る．定年退職で風洞から離れ，風洞がなくてもできる研

究を模索しているうちに，平板乱流境界層への興味がだ

んだん強くなってきて，自分の過去の研究も含めていろ

いろ考えをめぐらせていた．谷先生がおられたとき，こ

んなふうに新しい研究を始める場合にはよく相談し，ご

指導いただいたので，今回，谷先生記念の研究会で話を

するようにと打診されたとき，谷先生に聞いていただく

つもりでいま考えていることを述べてみようと思った．

谷先生ご自身が乱流境界層の速度分布や壁面摩擦の特

性を精力的に調べておられたので，自然にこのような気

持ちが働いた． 
 
2. 切実な問題 

周知のように対数法則分布について従来の定説が見

直され 1～3)，流れの構造，スケール，速度分布に関する

問題，Clauserチャートやプレストン管などによる従来の

壁面摩擦評価法の再検討，さらには高レイノルズ数の特

性を明らかにする課題など，実験に携わるものにとって

切実な問題が提起されているのであるが，そのいくつか

は私が若い頃から疑問や興味をもっていたことに直接

つながっている．それは壁法則や壁面摩擦則に関係する

課題である． 
 
3. 壁面摩擦則の問題 
壁法則の内層速度分布と速度欠損則の外層速度分布

の成り立つ領域が部分的に重なり合っている場合，すな

わち重なり領域 (オーバラップ領域) が存在する場合，

この二つの速度分布式から壁面摩擦応力の表式が得ら

れるが，Karman が円管流の考察からこのアイデア

得たのは 1930 年（文献 4 参照），それを Rotta5)

が改善した形で境界層に適用したのは1950年のこ

とである．私はこの Rotta の壁面摩擦則が数ある

壁面摩擦公式のなかでも最も基本的なものと判断

するが，その妥当性の検証は高精度の実測データ

を必要とするために容易ではなく，大方の視野の

外に置かれてきたように思われる． 
その一方で多くの研究者・技術者が信頼を寄せて

いたのは 1932 年に造船分野で発表された

Schoenherr6) の平板摩擦公式である．これは

Karman の理論をベースにした考察と実験（平板

前縁からの距離 x に基づくレイノルズ数 Rx が

4.5×108に至るまでの範囲での摩擦応力の実測）に

基づくものであり，実験結果が決定的な役割を担

っているので経験則とみてよい公式である． 
私はSchoenherr の摩擦公式はレイノルズ数が大

きいときの Rotta 壁面摩擦則の漸近形に対応する

のではないかと考えていたので，この点について谷先

生とお話の機会があったなら，いろいろな情報を頂き，

もっと早く取り組んでいたと思うが，最近になってやっ

と自分でこの点を確かめることができた．そして，Rotta 
Skin Friction Law and Schoenherr Formulaと題した論文を

Fluid Dynamics Researchに投稿することができた．  
この研究で重要な役割を果たしたのは壁面摩擦応力

（局所摩擦係数：Cf）を精度よく直接計測し，運動量厚

さに基づくレイノルズ数 Rθ ≥ 6000で壁法則と欠損則の

重なり領域が存在することを確認した実験 1, 2)である．こ

の実験結果によると，Rθ ≥ 6000のレイノルズ数域で次の

Rotta壁面摩擦則がなりたつ． 
( )KBpJpR +−−+= κθ )]/(1ln[ln       (1) 

fCuUp /2)/( κκ τ == ∞
             (2) 

ここでU� = 一様流速度，uτ = 摩擦速度であり，最近の

実験1, 2)によるとκ = 0.384（カルマン定数），B = 4.173

This document is provided by JAXA.



8 宇宙航空研究開発機構特別資料　JAXA-SP-08-006

（対数分布定数），J = 2.7398（速度分布定数），K = -0.8700
（速度欠損則分布定数）である．さて，Rotta 壁面摩擦則

の下で運動量方程式 xf dRdRC /2 θ= を積分し，さら

に xF RRC /2 θ= で定義される平均摩擦係数の式

を求め，その式を(1)を用いて Rθ で展開する：  
)]/(1/[22/2 22 pJppCF −+−=κ  

⎭
⎬
⎫

⎩
⎨
⎧

++−= L2
2

)2(ln
0114.1

2ln
2137.01)2(ln

θθ
θ RR

R         (3) 

この式より Rθ が十分大きいときの漸近形として 
543.02,2ln/2 == κκ θRCF            (4) 

を得るが，私の予想通り Schoenherr6)が得た経験則 
558.0,2ln/ == SFS KRCK θ          (5) 

と一致する．また，この計算の過程で(1)と精度上

等価な平板局所摩擦公式を得た．      (6) 

303.3)
5863.1ln

7398.21ln(ln604.2/2 +
⎭
⎬
⎫

⎩
⎨
⎧

+
−−=

θ
θ R

RC f
  

壁面摩擦の計測値 1, 2)は(1)，(6)式と一致する．これ

らの成果を谷先生に直接ご報告できていたら，関連

する事柄をいろいろ教えて下さったことでしょう． 
 
4. 壁法則に関する考察 
乱流境界層が壁法則に従う場合，内層流れは速度

スケール τu ，長さスケール τν u/ を用いて記述さ

れる．二次元乱流境界層の場合，その流れ方向（x-
方向）速度 U の y-分布は次のように表される． 

)()/(/ ++ === yfyufuUU νττ         (7) 
U の x-方向偏微分は摩擦速度が x-変化するので 
  ++=∂∂ dyfyddxduxU /)()/(/ τ         (8) 
この式と連続の式から ++++ =− iKyUV )/(     (9) 
x-方向運動方程式については，加速度項が 

yUVxUU ∂∂+∂∂ //    
{ }++++ −= dydfydyfyddxduU //)()/( τ  

dxduuU /)/( 2
ττ=            (10) 

と表され，   +++−+ =∂∂ iKyU /)/()( 2 ρτ     (11) 
を得る．また(9)，(11)式から 

+++++ ∂∂=− yyVU /)/(/ ρτ            (12) 
ただし， xi dRduuUK /)/( ττ

+
∞

+ =        (13) 
これらの式は「Separation of Turbulent Boundary 

Layer」と題する 1972 年の論文 7 )で筆者が導いたも

のである．注目されるのは f の関数形を指定せずに

導出され，直線分布，対数分布，バッファー層を介

してそれらを接合したものなど，いずれの分布にも

適用される点である．直線分布や対数分布の場合

(11)式は簡単に積分でき，たとえば，対数分布の場

合の剪断応力分布として，次式を得る．    (14) 
])ln[(1)/( 2211 −−+−+++ +−++= κκκρτ ByyKi  

従来から剪断応力一定の領域で対数法則が成り立つと

されてきたが，Rθ  = 27000で Ki
+ = −2.68Ε−07の平板乱流

境界層（Osterlund1）の実験）の場合，(14)式（あるいは

(11)式）から評価すると，対数分布領域内 y+=97.5
～594.7 において剪断応力は(τ/ρ)+=0.995～0.944 と

変化し，一定とは言いがたい．このような検討だ

けにとどまらず，(a) DNS の結果が内層において(9)，
(11)，(12)式を満足しているかどうかという DNS 精

度評価の問題，(b) 重なり領域の概念とは異なる立

場から(9)，(11)，(12)式に基づき内層外縁を定義す

る問題などについていま考えを進めているところ

である．内層流れの挙動に関するこのような考察

は筆者が知る限り他にはないので，新しい知見が

得られることを期待して楽しんでみたい． 
 
5. 複合速度分布 
 先に述べたように壁法則と欠損則の重なり領域が

現れ流れが対数速度分布に従うようになるのは

Rθ ≥ 6000である．では，この値より小さいレイノルズ数

域ではどのような速度分布を採用するのが合理的であ

ろうか？ 私は次に示す Reichardt-Finley 複合分布 8, 9)に

注目し，速度分布の特徴や表現法などを調べるツールと

して期待しつつ，これについて種々調べている． 
)1ln(1 +−+ += yU κκ  

)}exp()/()/exp(1{ 11
+++ −−−−+ byyyC ηη  

})/)(41()/)(61{( 321 ++++− Π+−Π++ δδκ yy   (15) 
ここでκ = カルマン定数，C = B – κ -1lnκ，η1 = 11，b = 0.33，
δ + = δ uτ/ν，Π = 後流因子で，次式がなりたつ． 

)1ln()(2 ++
∞ +−−=Π κδκ CU      (16) 

この複合分布は，高いレイノルズ数において漸近

すべき対数分布を基本とし，(9)，(11)，(13)式が示

唆するレイノルズ数効果を Finley の後流関数で近似

的に考慮していると判断される．それゆえ，低レイノル

ズ数で対数分布が未発達の段階の速度分布を表現でき

ると期待されるが，実際，複合分布（15）式はKawahara 
and Kida10)がN-S 方程式の厳密解として得た下限レイノ

ルズ数におけるクエット乱流の速度分布を精度よく再

現する．さらに，レイノルズ数δ +が増すにしたがって対

数分布に漸近する様子もよく表現する．筆者には冪分布

や対数分布単独よりもこの複合分布の方がより合理的

で実験の分布を表現する上で優れていると思われる． 
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ABSTRACT

      Aerodynamic sound emitted by flow through a finite length duct with corrugated inner surface is 
experimentaly investigated. As the mechanism of sound generating oscillation, so far popular 
"cavity-tone" mechanism was definitely denied. The principal reason is : With corrugation of helical 
geometry, no charateristic sound came on, while a pair of a nozzle edge and a leading edge both of which 
are helical, with constant distance, made essentially as loud sound as a pair of normal edges. Other 
reasons are : Sound level exponentially depends on the total length of the corrugated part, and frequency 
of principal peak coincide with the estimated value based on corrugation pitch, rather than on the length 
of recess.

Key Words : Aerodynamic sound, External sound, Corrugated duct, Cavity-tone mechanism denied
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低速ストリークの生成と崩壊 
 

浅井雅人（首都大） 

 
Generation and breakdown of low-speed streaks 

 
Masahito Asai 

 
Dept. of Aerospace Eng., Tokyo Metropolitan University 

 

ABSTRACT 
Two-dimensional local wall suction is applied to a developed turbulent boundary layer such that most of 
turbulent vortices in the original outer layer can survive the suction and cause the resulting laminar flow to 
undergo re-transition.  Near-wall low-speed streaks which are once suppressed by the local wall suction 
soon start to grow downstream the suction.  After attaining near-saturation the low-speed streaks soon 
undergo the sinuous instability to lead to re-transition.  Even under high-intensity turbulence conditions, 
about half or slightly less than the turbulent intensity of developed wall turbulence, the sinuous instability 
amplifies disturbances of almost the same wavelength as predicted from the linear stability theory though 
the actual growth is in the form of wave packet with the number of wave periods not more than two.  On 
the other hand, when low-speed streaks are artificially produced by using a periodic array of screen set 
immediately downstream of the suction trailing edge where turbulent fluctuations are as strong as in 
the developed wall turbulence, the streak breakdown is governed not by the linear instability process 
but by the transient disturbance growth. 

 
Key Words: Transition, Low-speed streak, Streak instability, Transient growth, Wall turbulence 

 
 
１．序論 

壁近傍乱流を支配している組織構造は，低速と高

速の筋状構造が交互に並んだストリーク構造と，低

速の筋（低速ストリーク）の蛇行と共にジグザグ状

に重なり合って発達する縦渦群である．これらは互

いに再生成サイクルを形成して乱流構造を維持して

いるというモデルが提案されている 1-3)．そのサイク

ルにおいて，ストリーク不安定が縦渦構造を生成す

る一つの重要な機構として注目されるが，一方では，

発達した乱流場のように，乱れが強く，かつ様々な

スケールの変動成分を含んでいる場合，変動の過渡

増幅（Transient Growth）がストリークの崩壊に導く

可能性が指摘されている 4)．実際，壁乱流において

ストリーク不安定が起きているのか，或いは一気に

過渡増幅によるストリークの崩壊に至るのか，これ

までのところ明らかにされていない．そこで，乱流

変動に対して低速ストリークが如何に応答するかを

境界層の再遷移実験を通して調べた． 
 
２．再遷移過程におけるストリークの発達と崩壊 5) 

図 1 に実験装置の概略を示す．乱流境界層に適当

な強さの局所吸込みを行うことにより壁領域の乱流

構造（ストリークや縦渦）のみを消滅させる．壁か

ら離れた位置に存在していた渦は吸込まれずに存続

し，元々乱流境界層のコアを形成していた強い乱流

変動が吸込み下流域でストリークを誘起し再遷移に

導く．図 2 は，その様子を，壁近くで測定された速

度変動の実効値 u’（x 成分）と w’（z 成分）の x 方向

変化で示している：主流速度 ∞U = 4m/s，吸込み領域

は-100mm < x < 0 の範囲である．u’は吸込み領域のす

ぐ下流から増幅し，一方 w’は x=150mm 付近まで減

衰を続ける．図 2(b)は，PIV で測定された瞬間速度

場（U+u）の yz 面内分布（y=1mm，壁単位で約 13）
を示している．吸込み直後から低速ストリークが成

長するのがわかるが，これが図 2(a)の u’成分の増加

に対応し，乱流中の渦自身（w’）は減衰しながらス

トリークを誘起していく様子を示している．この新

たに生まれるストリークのスパン間隔は元の乱流境

界層のそれ（壁単位で 80~100）とほとんど同じであ

る． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

図 1．測定部の概要（単位 mm）. 
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ストリークが十分成長すると崩壊が起き縦渦が生

まれるが，それは図 2(a)において x=200mm 以遠で見

られる w 変動の増幅に対応する．その様子は，図 3
の可視化写真に捉えられている．局所的にストリー

クの波打ち（波長約 20mm で 2 波長程度）が見られ，

ストリーク不安定が起きていることが示唆される．

その波長のヒストグラムを求めると，最頻値は壁単

位で 300 程度である．これは，Schoppa & Hussain3)

の壁乱流の DNS 結果から抽出された低速ストリー

クの線形不安定の解析結果とよく一致する． 
 
３．壁乱流中の強い乱れによるストリークの崩壊 

前節において，ストリーク不安定が起きる段階で

は乱流変動の強さは壁乱流時の半分程度以下にまで

減衰していた．従って，壁乱流中においても同様の

ストリーク不安定が起きているのか，或いは一気に

過渡増幅によるストリークの崩壊に至るのか，まだ

明らかでない．そこで，この疑問に答えるために，

吸込み領域のすぐ下流の x=35mm 位置に，網片を周

期的に並べ人工的に周期低速ストリーク 6)を導入し

た．網片のスパン間隔は 7.6mm（壁単位で 100），高

さと幅はそれぞれ 1.9mm と 2.5mm である． 
図 4 は，スクリーンの 10mm 下流（x=45mm）におい

て測定された y-z 断面の平均速度分布 U(x, y)と u 変

動の実効値分布を表している．図のように，変動の

分布は垂直剪断層上で大きな実効値をもつ Sinuous
モードの分布を示している．図 5 は，各周波数成分

の撹乱増幅を実効値の自乗（すなわちエネルギ）の

x 方向変化で示している．ここで， 200−′u は 20Hz 以下

の変動成分を表す．100Hz 以下の周波数成分のいず

れも増幅率はそれほど違いがなく，網の x 位置から

わずか 15mm 下流の x=50mm 付近で増幅がとまる．

ストリーク間隔が 7.6mm（壁単位で 100）であるこ

とから，ストリーク間隔の 2 倍(壁単位で 200)しか増

幅域が無い．その段階で実効値 u’/U∞は 14%に達す

る．また，最大振幅に達するまでのエネルギ増幅は

x に比例した代数的増幅であり，いわゆる過度増幅

の特徴を表している．すなわち，ストリークの崩壊

に導く変動の増幅は線形ストリーク不安定による指

数関数増幅ではなく代数的増幅であり，ストリーク

間隔の 2 倍程度の距離で最大増幅を示したのち減衰

過程に入る．また，増幅率の周波数依存性も顕著で

ない．従って，壁乱流中のストリークの崩壊におい

ては，過渡増幅機構の重要性とともに，撹乱として

作用する乱流変動の強さや特徴がストリークの崩壊

を強く支配することが示唆される． 
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図 3．ストリーク不安定の可視化．スモークワ

イヤ位置 (x, y)=(250mm, 1mm)． 

図 2．変動の発達．(a) u’(破線)，w’(実線)，(b) 壁
近傍の可視化．すべて y=1mm で測定． 
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図 4．平均速度 U と実効値 u’の(y, z)分布（x 
= 45mm）．(a) U/U∞ = 0.1~0.9，(b) u’/U∞ = 
0.015~0.135． 
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歳差球体流れの安定性
木田重雄（京大工）

Stability of steady flows in a precessing sphere

Shigeo Kida

Department of Mechanical Engineering and Science, Kyoto University

ABSTRACT

The stability characteristics of steady flows in a precessing spherical cavity, of which the
spin and precession axes are perpendicular to each other, are investigated numerically. The
steady / unsteady boundary of the flow, is identified over a wide range of values of control
parameters of the system.

Key Words: precessing sphere, stability

内部が流体で満たされている球体を一定角速度で
回転（スピン回転）させ，その回転軸をそれに垂直な
軸のまわりに別の一定角速度で回転（歳差回転）させ
る。このとき，内部の非圧縮粘性流体の運動は，２つ
の回転角速度の大きさに依存して，層流から乱流まで
多様な様相を呈する。このようにスピン回転軸が歳差
運動している球体を歳差回転球体とよぶ。
地球はスピン回転の周期が１日，歳差回転の周期が

25800年，そして２つの回転軸の交角が 23.5o で歳差
回転をしている。この歳差回転が地球の外核の溶融鉄
に流れを誘導することで，地球磁場が形成されるとす
る歳差回転ダイナモの研究がこれまで盛んに行なわれ
てきた [1]。この系は，２つの回転角速度を適当に調節
すれば容易に乱れた流れが作れることから，簡単な乱
流発生装置や混合器としての応用が考えられる。また，
境界の形も流れの駆動機構も最も基本的で単純なもの
であるため，実験の再現性は極めて高く，数値計算と
実験との高精度の比較が可能である。流体力学におけ
る基準の流れのひとつとして，歳差回転球体内の流れ
の特性をきちんと調べておくことの意義は大きい。
本稿では，スピン回転軸と歳差回転軸が垂直であ

る特別な場合に話を限る。この系の力学特性は２つの
無次元パラメターで特徴付けられる。ひとつはレイノ
ルズ数 Re = a2Ωs/ν，もうひとつはポアンカレー数
Γ = Ωp/Ωs である。ここに，Ωs と Ωp はそれぞれ，
スピン回転角速度と歳差回転角速度，a は球体の内半

径，そして ν は流体の動粘性係数である。これらの無
次元パラメターの全領域にわたって，歳差回転球体内
流れの特性を解明するための最初のステップとして，
ここでは，流れの最も基本的な様相（定常性）がパラ
メター空間のどの範囲で実現するかを調べる。
定常流が実現するパラメター領域と非定常流が実

現するパラメター領域を，流れの運動方程式の直接数
値シミュレーションによって求める。ただし，結果の
初期条件依存性は将来の検討課題とする。流れの運動
方程式を記述する座標系として，慣性系，回転系，お
よび球静止系の３つが考えられる。このうち，運動方
程式と境界条件のどちらもが時間に陽に依存しないの
は回転系のみである。言い換えれば，この系でのみ，
定常な流れが観測されうる。
角速度 Ωp で回転する回転系で流れを記述すると，

支配方程式には，慣性系におけるナヴィエ・ストーク
ス方程式に遠心力（圧力の中に繰り込むことができる）
とコリオリ力が加わる。Re と Γ の組および適当な初
期条件を与えて，支配方程式と連続の式を球面での速
度の粘着条件のもとで数値積分する。球の中心を原点
とする球極座標 (r, θ, φ) を導入し，速度場をポロイダ
ル / トロイダル分解する。ポロイダル関数とトロイダ
ル関数を，角度 (θ, φ) 方向には球面調和関数，動径 r

方向には Zernike 多項式で展開する。時間積分につい
ては，粘性項にはクランク・ニコルソン法，それ以外
の項には２次精度のアダムス・バッシュフォース法を

1
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図１：エンストロフィーの時間変化。Γ =
0.144。（上図） Re = 1310。（下図） Re =
1350。時間の単位はスピン回転の周期である。

用いて計算する。数値計算法の詳細は，文献 [3]に譲る。
流れが定常であるか非定常であるかの区別は，エ

ンストロフィ Q(t) （渦度の自乗の球体全体にわたる
積分）の時間変化で判定する。エンストロフィーの時
間変化の例を２つ，図１に示す。エンストロフィーは，
時間 t とともに，振幅がゆっくり減少（上図）あるい
は増大（下図）しながら，ほぼ正弦波的に振動してい
る。前者は定常流に近づく場合，後者は非定常流の場
合である。このような計算を Re と Γ の多くの組み
合わせに対して行なう。
このようにして識別した定常流に近づく場合と非定

常流の場合の境界を Γ < 1.6 と Re < 5000 の範囲で
図２に示す。境界線のレイノルズ数は，Γ = 0.18 で
最小値 1180 をとる。ポアンカレー数が大きい極限と
小さな極限で境界線は無限大へ延びている。この境界
線の Re が大きいときの漸近的なふるまいは現在解析
中である。これまでの予備的な計算では，Γ � 1 の場
合に境界は漸近的に Γ ∝ Reのように，また，Γ � 1
の場合に Γ ∝ Re−1/2のようになる。

 0

 0.2
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 0.6
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 0  1000  2000  3000  4000  5000
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Steady Unsteady

図２：定常流と非定常流の相図。黒丸で示
した境界線より左側では定常流が，右側
では非定常流が最終状態として実現する。

最近われわれは，室内実験で，図２と同じように，
Re がある臨界値（数千以上の）越えると流れが乱流
になること，そして乱流強度は Γ が 0.1 ∼ 0.2 あた
りで最大になることを見出した [2]。
歳差回転球体内の流れの大域的な理解はこれから

である。ここに示した定常流れと非定常流れの境界の
解析が，この系の今後の系統的な研究の指針として役
立つことを期待する。

数値計算は，京都大学基礎物理学研究所の SX8 を用
いて行なった。
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二次元物体伴流渦の変形モードについて

○大藏信之、奥出宗重（名城大･理工）

Deformation Mode of Vortices in the Wake
behind a Two Dimensional Body

Nobuyuki OKURA* and Muneshige OKUDE*

* Faculty of Science and Technology, Meijo University

ABSTRACT
The three-dimensional deformation of the vortices behind a two dimensional body was

investigated by using flow visualization technique. In the case of a flat plate perpendicular to the
uniform flow, the wavy deformation of the vortex filament was observed in the far wake. In the
case of a inclined plate, the rib structures appeared in regular intervals to the axial direction in a
vortex filament at the near wake. The ribs generate around a pair of vortex filaments which are
shedding alternately from a plate. The absolute value of circulation of alternate vortex was
different from each other in a pair of vortices in the case of a inclined plate. It seems that three
dimensional deformation of vortex in the near wake is caused by difference of circulation of
alternate vortex. The similar phenomenon was observed in the wake behind a circular cylinder
oscillating in the streamwise direction.

Key Words : wake, vortex flow, laminar-turbulent transition, flow visualization

二次元物体伴流の渦列内の渦は、その遷移過程

で、物体の直ぐ下流で二次元的であったものが、

渦軸方向に規則的に乱れが現れ、やがて流れは複

雑化し乱流となる。このような遷移初期の渦の三

次元化は、伴流のみならず、二次元噴流や平板境

界層の流れを始め、多くの場合に共通して観察さ

れ、遷移過程で重要な役割を果たしている。

ら は、平板境界層の遷移過程で、 波Saric T-S１）

の後、直線渦が渦軸方向に波状変形する過程を調

査し、波の山と谷が下流方向に直線的に並ぶ場合

、 。 、と 千鳥状に並ぶ場合を観察している すなわち

幾つかの渦の変形モードが存在することを述べて

いる。

は円柱伴流の場合について、伴流Williamson ２）

渦の渦軸方向に規則的に形成された乱れ(リブ構

Re=180 Re造)の間隔が、遷移初期の の場合と、

数を増加した の場合とで大きく異なるこRe=230
とを示し、前者を モード、後者を モードとしA B
て区別している。

また、永田ら は、円柱を流れ方向に振動さ３ ４),

せた場合、ある特定の振動数で、伴流内に極めて

規則的な流れ模様の現れることを示している。

上述の通り、直線渦が三次元化する過程で、幾

つかの変形モードが確認されているが、何故モー

ドの違いが現れるか明らかにされていない。

、 、 、そこで 本研究では 二次元物体の代表として

迎角を持つ平板伴流と、振動円柱伴流の流れ模様

を観察し、渦列内の渦の変形モードについて調査

した結果を報告する。

1実験には回流型水槽を用いた。流速範囲は、

～ である。流れの可視化は、蛍光染料（フ3cm/s
ルオレセイン）を供試物体に塗布し行われた。撮

影はデジタルカメラで行われた。伴流の速度変動

の測定は風洞で行われた。供試物体として、主な

る調査を行った平板（幅： ）の他に、円柱h=5mm
（直径： ）および四角柱（対角線長さ：d=4.7mm

）が用いられた。 数は、物体を流れ方向h=5mm Re
に投影した幅を代表長さとした。座標系は物体中

心を原点とし、流れ方向を 、物体軸方向を 、両x z
者に垂直な方向を とされた。y
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Re=95 x-z図１および２に、 の場合の平板伴流の

断面の流れ模様を示す。図１に、平板平面が一様

流に直角に置かれた場合( 平板)、図２に､90deg
傾けて置かれた場合( 平板)の流れ模様45deg 45deg

x/h=20を示す。流れは図の左から右方向で、下流

の範囲が示されている。

、 、図１の 平板の場合 伴流内の渦の渦糸は90deg
付近までほぼ直線的であるが、さらに下流x/h=10

で渦軸方向に規則的な波打ちが観察される。いわ

ゆる、伴流の遷移初期の段階の状態を示す。流れ

模様の特徴として、いずれの渦糸も軸方向に波打

ち、波の山と谷のそれぞれが、下流方向に直線的

( 型)に並ぶ。Cascade
一方、図２の 平板の場合、 平板の45deg 90deg

場合と比較して、平板直後から早期に渦の三次元

化が観察される。渦糸は、平板直後から波打ち始

め、その渦糸まわりに、軸方向に規則的な間隔で

リブ構造が観察される。その間隔は、上記図１の

、 。渦糸の波長と比較して短く 概ね 程度である1/2
また、リブ構造は、平板から交互に放出された隣

。り合う一対の渦糸を取り囲んでいるように見える

その下流の渦糸対では、リブ構造は、渦軸方向に

Staggered半周期ずれて現れ、流れ方向に千鳥状(

型)に並ぶ。上記 平板の場合、乱れが流れ方90deg
向へ 型( 型)に配置されたのに対し、こCascade C
の 平板の場合 型( 型)に配列され45deg Staggered S
る。なお、上記のリブ構造については、流れ模様

に見られる通り、組織構造を成しており、その構

造に興味が持たれる。しかし、その構造は極めて

複雑で、今のところ明らかでない。今後、この構

造を画像処理によって立体的に観察し調査する予

定である。

同じ平板伴流であっても、その迎角によって、

伴流渦の三次元化に、 型と 型の二種の変形モC S
ードのあることが分かった。

次に、これらの変形モードについて、さらに詳

90 45deg細に調査するために、平板の迎角を から

、 。 、の範囲で変化させ 流れ模様を調査した 図３に

α の場合の結果を示す。=58deg
図から分かるように、平板の 方向の一方(図のz

下側)では、図１のような 型の流れ模様が、他C
方(図の上側)では図２のような 型の流れ模様がS
観察される。α の上下対称の流れの状態か=90deg
ら迎角を小さくするとき、それまで平板の 方向z
の全てに渡って 型であったものが、 ≧α≧C 62
55deg Cの範囲では 図に示す通り 同じ伴流内で、 、

。 、型と 型が同時に現れる さらに迎角を小さくしS
S平板まわりの流れの非対称性を大きくすると、

=45deg型の流れ模様のみが形成され上記図２のα

の流れ模様に至る。

概ねα＝ を境に、平板まわりの流れが対60deg
称な場合の 型、非対称な場合の 型が現れるこC S
とが分かった。

続いて、上記と同様な結果が、平板以外の他の

。二次元物体についても得られるかどうか調査した

具体的には、円柱単体の場合と円柱の片側にトリ

ッピング・ワイヤを取り付けた場合について調査

した。さらに、角柱を水平に置いた場合(一様流と

角柱の対角線のなす角は )と、それから一様45deg
流に対し 傾けた場合の流れ模様を観察し20deg
た。その結果、図に示していないが、円柱および

角柱のいずれの場合も、流れに対称に置かれた場

合 型、非対称に置かれた場合 型の流れ模様がC S
観察され、二次元物体まわりの流れの対称性と、

伴流渦の変形モードに一定の相関があることが分

かった。

、 、冒頭で述べた通り 永田らは振動円柱伴流内で

剥離渦の規則的な変形を観察している。以下に、

この振動円柱伴流渦の流れ模様を観察し、前節の

平板伴流と比較する。

図１ 平板伴流の流れ模様 図２ 平板伴流の流れ模様 図３ 平板伴流の流れ模様

(α の場合) (α の場合) (α の場合)=90deg =45deg =58deg
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x-z図４に、円柱を流れ方向に振動させた場合の

A/d 0.1 A:断面の流れ模様を示す 円柱の振幅を ＝。 （

円柱の振幅 円柱直径 に固定し 振動数 ＝、 ） 、 （d: F
、 円柱の振動数、 静止円柱からの渦放出fc/f fc: f :0 0

周波数）を変化させた場合の流れ模様を示す。

の結果を示す。Re=130
の場合、すなわち、静止円柱の場合、よくF=0

知られているように、渦糸は、円柱軸に対して傾

いているが、互いに平行で直線的である。

の場合、上述の図２の 平板の場合F=1.0 45deg
と非常に良く似た 型の流れ模様が観察される。S
振動円柱と平板とでは、供試物体の形状や振動の

有無など異なるのに、非常によく似た流れ模様が

観察される。

さらに振動数を増加した の場合、 のF=1.5 F=1.0
場合と比べ、流れ模様は、より複雑ではあるが、

きわめて規則的である。また、流れ模様はきわめ

て安定していた。

実験を行った ≦ の範囲では、 およびF 1.5 F=1.0
の場合以外では、このような規則的な流れ模様1.5

は観察されない。永田らは、 の場合に渦糸F= 1.5
の規則的な変形を観察しているが、 についF =1.0
ては観察していない。 の場合、この振幅F =1.0

では、上述の 平板の場合と同様に、A/d=0.1 45deg
伴流の渦軸方向に規則的な 型の流れ模様の現れS
ることが分かった。

続いて、円柱の振動数を に固定し、振幅F=1.0
を変化させた場合の流れ模様を図５に示す。A/d

の結果を示す。Re=160
先ず、 (静止円柱)の場合、この でA/d=0 Re=160

、 、は 円柱直後から既に伴流渦が三次元化しており

渦糸軸方向に規則的に波打つ。図１の平板伴流と

C A/d 0.1良く似た 型の流れ模様が観察される。 ＜

の範囲では、この様な 型の模様が観察される。C
次に、 の場合、 の場合に見られたA/d=0.1 A/d=0

、 、 。渦糸の波打は治まり 渦糸は ほぼ直線的である

振幅を増加させることで、渦の三次元化、言い換

えると、伴流の乱流遷移が抑制されている。

さらに振幅を増加した の場合、再び渦A/d=0.2
糸軸方向に規則的な乱れが生じているが、 ＜A/d

、 。0.1 Sの場合と異なり 型の流れ模様が観察される

Re=160 Cこの の場合、振幅の小さい範囲では

型が現れ、振幅を大きくすると 型の流れ模様がS
現れることが分かった。

平板伴流と振動円柱( )の場合とでは、物体F=1.0
形状や振動の有無が異なるのに、いずれの場合に

も、非常に良く似た 型と 型の２つの渦の変形C S
モードが現れた。以下に、この一つの理由を考え

る。

=90deg 45deg先ず、平板の場合、迎角をα から

、 。に近づけると 平板の上下で流れは非対称となる

上述の片側にﾄﾘｯﾋﾟﾝｸﾞﾜｲﾔを付けた円柱や、迎角を

、 、持つ角柱など 他の二次元物体についても同様で

流れに非対称な物体の場合、物体から交互に放出

される渦の強さ、すなわち、循環値が異なる可能

性がある。これを確かめるために、３つの物体の

中で最も伴流渦の三次元化が顕著で安定していた

平板について､伴流の速度分布を測定し、そ45deg
、 。の分布から渦の渦度分布を求め 循環値を調べた

( ) (静止円柱)の場合 ( ) の場合 ( ) の場合a F=0 b F=1.0 c F=1.5
図４ 振動数 に対する振動円柱伴流の流れ模様F

( ) (静止円柱)の場合 ( ) の場合 ( ) の場合a A/d=0 b A/d=0.1 c A/d=0.2
図５ 振幅 に対する振動円柱伴流の流れ模様A/d
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図６に、 平板伴流の渦の等渦度線図を示45deg
。 。 、す 測定位置は の位置である 等渦度線はx/h=10
( )刻みの間隔で描かれている。図中の等渦度35 1/s

線図に、楕円状の閉曲線が観察される。その閉曲

線の中心が渦中心に相当する。渦中心の渦度は、

405 1/s 512上側の渦でω＝- ( )、下側の渦でω＝

( )であった。また、渦度分布を積分して求めた1/s
渦の循環値は、上側の渦でΓ＝- ( )、下27.65 cm /s２

側の渦でΓ＝ ( )であった。渦度および32.73 cm /s２

循環値のいずれも、その絶対値は、下側の渦の場

、 。 、合 上側の渦のそれと比較して大きい すなわち

流れに非対称な物体の場合、伴流内に交互に放出

される渦の強さが異なることが確認された。この

時、剥離渦に 型の変形モードが現れる。S
一方、物体が流れに対称な場合、当然、その物

体からの剥離渦の強さは、上下同じである。この

時、剥離渦に 型の変形モードが現れる。C
次に、振動円柱の の場合、物体形状は流F=1.0

C Sれに対称であるが、その振幅によって、 型と

型の変形モードが観察された。円柱の振動の強さ

と放出される剥離渦との関係について考察する。

振動数が で、振幅がある一定値以上(図５F=1.0
( )、 ≧ )の場合について、円柱の振動と渦c A/d 0.2
放出の関係を考える。図７に、渦放出過程の模式

図を示す。この の場合、円柱の振動と渦放F=1.0
出周波数は同じで、両者は同期している。今、図

７( )のように、円柱が上流に移動する時、円柱上a
側から渦放出する場合を考える この場合 図７( )。 、 b
のように、円柱が半周期移動して下流側に向かう

時、下側から渦放出する。さらに半周期後、再び

図７( )と同じ状態に戻り、これが繰り返される。a
従って、常に上側の渦は、円柱が上流に移動する

時に放出され、下側の渦は、円柱が下流に移動す

る時に放出される。円柱表面からの剥離剪断層の

速度勾配は、円柱が上流に移動する時の方が大き

い。従って、上側の渦の循環値は、下側の渦のそ

れと比較して常に大きくなる。円柱の振動と渦放

出の位相関係を半周期ずらした場合､これと逆にな

るが､上側と下側の渦で循環値に差が現れることは

同じで、これは、 平板のように非対称な物45deg
体の伴流と同じである｡その結果､同じ 型の流れS
模様が観察されることが分かった｡

一方、振動数は同じ でも、振幅が小さいF=1.0
場合(図５( )、 ＜ )、上述の考察から、円a A/d 0.1

、柱上側と下側から放出される剥離渦の強弱の差は

小さくなる。言い換えると、振動円柱まわりおよ

び伴流の流れは、対称な物体のそれに近づく。そ

の結果、同じ 型の流れ模様が観察されることがC
分かった。

Flow

以上の結果をまとめると、次のようになる。

１）平板伴流の渦列内の渦は、その遷移過程で、

渦軸方向に規則的に変形する。その変形を見

90deg Cると、 平板のように上下対称な場合

型、 平板のように非対称な場合 型の45deg S
２つの変形モードが観察された。

２）円柱を流れ方向に振動させると、 およF=1.0
び の場合、きわめて周期的で規則的な流1.5
れ模様が現れた。特に の場合、その振F=1.0
幅によって、上記１）の平板とよく似た 型S
と 型の変形モードが観察された。C

３） 平板の場合および、 の振動円柱で45deg F=1.0
振幅が大きい場合、物体から交互に放出され

る渦の強さが異なる。この時、 型の変形モS
ードが現れた。

４）一方、 平板の場合および、振動円柱の90deg
振幅が小さい場合、物体両側面からの渦の強

さは等しくなる。この時、 型の変形モードC
の現れることが分かった。

1 W. S. Saric and A. S. W. Thomas Turbulence and) ：

Chaotic Phenomena in Fluids North-Holland,(

Amsterdam, 1984 , pp.117-122.)

2 C. H. K. Williamson J. Fluid Mech., 1996,) ：

No.328, pp.345-407.
3 22 , 1990,)永田，池田：第 回乱流シンポジウム

pp.262-269.
4 23 , 1991,)永田，石丸：第 回乱流シンポジウム

pp.409-416.

図６ 振動円柱伴流の渦度分布

図７ で振動する円柱からのF=1.0
渦放出過程の模式図

(a)

(b)

Flow

Flow

This document is provided by JAXA.



39「境界層遷移の解明と制御」研究会講演論文集（第 41 回・第 42 回）  

小型超音速ロケット実験機の遷移判定 

徳川 直子，郭  東潤，吉田 憲司（宇宙航空研究開発機構） 

Transition Detection of Experimental Supersonic Transport “NEXST-1” 
Naoko Tokugawa, Dong-Youn Kwak and Kenji Yoshida  

Japan Aerospace Exploration Agency 
 

The experimental validation of Natural Laminar Flow wing designed with our original CFD-based 
inverse design method is carried out by the flight test of an unmanned and scaled supersonic 
experimental airplane. To add the reliability to the validation of Natural Laminar Flow wing concept, 
the data analysis method and numerical prediction method is investigated and improved.  

Key Words : Natural Laminar Flow, SST, Boundary Layers, Transition Measurement, Flight Testing 
 
１．はじめに 
宇宙航空研究開発機構では，最適空力設計技術を
飛行実証によって確立することを目的として小型超
音速実験機(NEXST-1)を設計・開発した[1]．その主
眼は超音速飛行の抗力低減技術であり，中でも最も
斬新な設計は摩擦抵抗を低減するために適用した自
然層流翼の概念である．この自然層流翼の設計概念
は，2005年10月に実施された飛行試験で主翼の境界
層遷移を計測することによって実証されたと言える
[2-5]．しかし，これまで報告してきた飛行実験直後
のクイック的な解析では，境界層が層流なのか乱流
なのか判別が困難な場合や，4種類のセンサーから判
断される境界層の状態が矛盾する場合などがあった．
そこで，NEXST-1の自然層流効果実証の確度を増す
ことを目的に，飛行実験データの解析方法を検討し
た．本稿ではその主要な結果を報告する．  
２．飛行実験データ解析 

NEXST-1およびその飛行実験の詳細は他文献を参
照頂きたい[1]．NEXST-1の主翼および前胴の境界層
遷移位置は，ホットフィルム(HF；20点)，非定常圧
力トランスデューサー(DP；20点)，プレストン管(Pr
：10点)および熱電対(TC；46点)を用いて計測された
[2-5]．自然層流効果を検証するデータは，NEXST-1
が高度約19kmで固体ロケットから分離した後，マッ
ハ数M=2で滑空しながら，α-sweepおよびRe-sweep
試験と呼ばれる２つの試験フェーズで取得された． 
ホットフィルムのDC出力EMEAN，AC出力e’RMS，お
よびDPのAC出力p’RMSの変化から，遷移位置を客観的
に決定するため，“遷移レベル”と称する新たな基
準を導入することを試みた[2-5]． EMEAN，あるいはe 
’RMS，p’RMSの層流および乱流と思われる値を一次関
数で近似し，それを基準として境界層の状態を1(層
流)から7(乱流)の数値で遷移レベルを決定した．遷

移レベルは，遷移位置を捉えるのに概ね有効であっ
たが，場合によっては不整合があった．それら不整
合は，基準となる層流もしく乱流の近似が不適切な
ことが主原因であることがわかった．層流もしく乱
流の近似直線は，EMEANもしくはe’RMSが迎角の変化に
伴ってステップ関数的に変化することを利用して決
定したが，その決定方法には任意性がある．そこで， 
EMEANの層流および乱流の近似直線を変更した結果，
EMEANとe’RMSから判断されるレベルがよく一致した．
これらの改善が正しいのかを見極め，より客観的に
遷移位置を求めるため，参考として間欠率γを算出
した．間欠率γはある信号の振幅が閾値を越えた場
合を乱流（γ=1），越えない場合を層流（γ=0）と
して算出されるが，その信号として，e’2，d e ’/dTLO，
あるいはd e ’ 2/dTLO

2（但し全てLPFで高周波変動を遮
断）をとる方法を比較したところ[6,7]，3者は定性的
に一致した．またγ=０と1をそれぞれ遷移レベル1と
7に対応させた場合，間欠率と遷移レベルは多くのセ
ンサーで定量的にも一致した．従って，遷移レベル
で表される境界層の状態は妥当である． 
非定常圧力トランスデューサーの出力p’RMSについ
ては，特に，α-sweep試験フェーズ後に観察された
振幅の増大をどう解釈するのかが課題であった．例
えば図1に示すp’RMSは，TLO≈132sec.以降，大きく増
大しており，これに基づく遷移レベルは6で，前後に
位置するHFの遷移レベル7と一致しなかった．セン
サー毎の出力をよく比較したところ，α-sweep試験
フェーズ後のp’RMSの挙動は，すべてのセンサーで静
圧の変動に定性的に類似していた．そこでp’RMSを，
主翼については右翼側の対称の位置で実測された局
所的な表面静圧pslocalで，前胴では一様流静圧psで無
次元化した．図1から明らかなように，p’RMS /pslocalは，
α-sweep試験フェーズ後，ほとんど変化がなく，こ
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れに基づく遷移レベルは7と判断され，前後のHF出
力から算出された遷移レベルとの整合性が改善さ
れた．また，層流および乱流の近似を見直した結果，
TLO≈118sec.で観測された不自然な遷移レベルの飛
びが解消された．  
 プレストン管で計測される局所総圧を一様流静圧で無

次元化したCpは，EMEANと同様に変化しており，Cpが
小さい場合は層流，大きい場合は乱流と推測できる．
この推測を確認するために， センサー位置での境界
層が層流，もしくは乱流と仮定したCFD解析を実施
し，得られた境界層分布からそれぞれの状態におけ
るCpの値を推算した[5]．その結果，層流と推測され
る状態におけるCpの値は，CFDからの推算値とよく
一致した．一方，乱流と推測されるCpの値はCFDか
らの推算値より高い傾向にあった．これは，CFD解
析から乱流状態のCpを推算する場合は全面乱流を仮
定しているため，実際よりも境界層が厚いことが原
因であり，計測されたCpから推測される境界層の状
態は正しいと考えられる． 
熱電対で計測される表面温度TTCは，空力加熱によ

って局所的に異なるため，その値から境界層の状態
を判断することはできない．しかし層流と乱流では
熱伝達特性が異なるために，時間的な温度変化の勾
配dTTC/dTLOが変化することが風洞試験からわかって
いる．一方，TCは微弱な起電力を非常に大きなゲイ
ンで増幅しているため電気的なノイズが乗っており，
温度変化の勾配は不明確であった．そこで，①
dTTC/dTLOの算出，②１次関数の減算もしくは加算，
③LPF処理を試みた．その結果，③が最適であること
がわかった．遮断周波数は，主ノイズ成分周波数よ
り3.125Hzに決定した．このデータ処理方法により，
幾つかのセンサーについては境界層の状態が判別可
能になった（図2）．  
 各センサー出力から判断される境界層の状態を，
図3に示す．乱流状態（遷移レベル6以上）とそれ以
外（層流状態と遷移状態），あるいは判別不可能の3
段階に大別して考えると，得られた遷移マップはこ
れまでの報告とほぼ一致した．但し，源泉データの
解析方法は改善されており，境界層の状態に対する
確度は増している．逆に，これまで報告してきたク
イック的な判断の精度も悪くなかったと言える． 
3. まとめ 
 小型超音速実験機(NEXST-1)の自然層流効果実証
の確度を増すことを目的に，飛行実験データの解析
方法を検討し，幾つかの改善を行った．その結果，
幾つかの改善が見られ，結果として得られる遷移位
置マップに対する確度が増した．しかし，依然とし
て流れ方向の不整合や境界層の状態が判別できてい
ない場合があった．これらを解決するとともに，

NEXST-1主翼の自然層流効果に対する物理的な理解
を深めることが今後の課題である． 
最後に小型超音速実験機の飛行実験成功と遷移計
測および解析に多大なご協力とご支援を下さった三
菱重工業，川崎重工業，共和電業，富士重工業殿，
ならびに関係者各位に厚く御礼申し上げます． 
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図1 p’RMSとp’RMS /pslocal，およびそれぞれに基づく遷
移レベル(X/C=0.20，Y/S=0.32)． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
図2 α-sweep試験フェーズにおけるTTCとα． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
図3 遷移位置マップと等N値線分布[4]． 
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二次元翼後縁騒音の周波数選択機構に関する実験 
 

髙木 正平， 小西 康郁（宇宙航空研究開発機構 総合技術研究本部） 
 

On Frequency-selection Mechanism of Trailing-edge Noise from 2-Dimensional Airfoil 
 

S. Takagi*, and Y. Konishi* 

 
* Institute of Aerospace Technology, JAXA 

 
ABSTRACT 

The trailing-edge noise from 2-Dimensional airfoil is experimentally investigated to reveal the mechanism of the frequency 
selection. The splitter plate is placed at the trailing-edge of the airfoil to produce the no sound emitted condition. At this 
condition, the instability wave with broad band spectrum which central frequency is almost coincide the tonal noise 
frequency is clearly observed on the pressure side. The artificial acoustic disturbances which are the feedback of the 
instability wave on the airfoil are introduced at no sound emitted condition. and it is observed that the broad-band spectrum 
become discrete soon after the feedback is excited. These results confirmed that the trailing-edge noise is the consequence of 
the acoustic feedback loop between a vortex shedding at the trailing edge and an instability wave on the pressure side of the 
airfoil. 

 
Key Words: trailing-edge noise, boundary layer instability, acoustic feedback loop  

 
1. �論 

近年，環境問題に対応するため航空機においても低

騒音化が求められている．そこで，本研究では，二次元

翼後縁から発生する離散周波数音の発生メカニズムに

注目し実験をおこなった． 
この離散周波数音の発生メカニズムは一般には，翼

後縁から放射される音波と圧力面側の境界層に発達す

るT-S波との音響フィードバックと言われている．この

現象を初めて詳細に実験したのは Paterson ら(1)であり，

この離散周波数音が，全体として，境界層厚さと主流

速度によって定まる曲線 f=U1.5に乗ること，また局所的

には U0.8 に乗ることを示した． Nash ら(2)は，密閉型の

測定部に吸音処理を施すことによって半無響状態を作

り，圧力面側の境界層を詳細に調べた．その結果，圧

力面の後縁近傍には変曲点分布が存在し急激に変動が

成長すること，線形安定性理論により予測される不安

定周波数帯のピークに選択される周波数が近いことを

報告している． 
さて，本現象が，音波を介したフィードバック機構

であるとすると，その結果として現れる現象を追って

いただけでは，機構の解明は難しいと思われる．そこ

で，周波数選択機構解明を目的として，スプリッタープ

レート(以下 S.P.)により T.E.ノイズの放射を抑え，渦放

出の伴わない初期条件を作成し，人工的なフィードバッ

クを試みた． 
 

2. 実験装置および方法 
 実験は，東北大学流体科学研究所所有の低乱熱伝達

風洞にて行った．測定部は開放型とし，翼は地面に対

し垂直である．翼型はNACA0012，翼弦長 400mm であ

る．翼の両端には，パンチングメタルと吸音フォーム

からなる端板が取り付けられている．また，翼迎角設

定時の風洞ブロッケージによる流れの偏向を抑える目

的で負圧面側の噴出し口を延長し同様の処理が取られ

ている． 
 測定は，B＆K のマイクロフォンおよび熱線風速計，

非定常圧力センサーを測定項目に合わせて，それぞれ

同期させて行った． 
 主流速度 U∞=18m/s，迎え角は最も騒音レベルが高か

った4°とした． 
 T.E.ノイズ抑制のために取り付けるスプリッタープレ

ート（以下 S.P.と示す）は，翼後縁と同じ厚さの１ｍｍ

のステンレス製で，翼のコード方向へ隙間を空けること

図１．実験装置概要．（寸法はmm） 
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なく取り付けた．実験に用いた長さは，長さ20mmから

80mmであり，コード長の5～20％である． 
 
3. 結果およ��� 
 図 2．に S.P.長さに対する離散周波数音の音圧レベル

の変化を示す．この結果，長さと音圧には，指数関数

の関係が成り立つことがわかった．また，長さ60mmで

音圧が暗騒音レベルと一致したのは，圧力面側の境界

層が完全に乱流に遷移したためと思われる． 
 長さ60mmのS.P.を取り付けた場合，翼周りの流れが

異なり，同じ翼周りの流れとは言い難い．そこで，流

れを同等とするために若干迎角を振ることによって翼

回りの静圧分布がほぼ一致するようにした． 
 図 3．に速度変動から取られた撹乱のスペクトル分布

を示す．T.E.ノイズ発生時は，離散的であったスペクト

ル分布が，音を抑制すると自然遷移による広帯域のス

ペクトルとなる．また，この中心周波数は，ほぼT.E.ノ
イズの周波数と一致しており，T.E.ノイズ発生に圧力面

側の不安定波が重要な役割を果たしていることがわか

る． 
 スペクトルが離散的になる機構は，音響フィードバ

ックであるとされている．そこで，S.P.を取り付けた状

況下において，x/c=0.925 における非定常圧センサーの

変動成分のうち 300Hz 以下の低周波数帯成分をハイパ

スフィルターにより除去した後，スピーカーから音響

撹乱として流れに導入することによって人工的なフィ

ードバック機構を構築した． 
 図４．は，スペクトルの時間変化を示したものである．

ここで，t=0 が人工的なフィードバック制御を導入した

時間である．制御を導入するとすぐにスペクトルが離

散的になることがわかる．よって，広帯域の撹乱のス

ペクトルが，音響フィードバックにより選択的な離散

的周波数になることが実証された． 
 また，図５．は，音波を与えるスピーカーの翼後縁か

らの距離とそのとき得られる離散周波数を示したもの

である．数回の試行において，各位置において大抵２

つの周波数が選択されることがわかった．このことは，

周波数選択において，不安定波と音波の間での位相の

マッチングが重要であることを示唆している． 
 
4. まとめ 
 T.E.ノイズの発生機構，特に離散周波数の選択機構に

注目して実験を行った． 
 T.E.ノイズの発生を抑えるのに必要なスプリッタープ

レートの長さは，翼弦長の 15%であり，これは，境界

層が乱流へ遷移したためである．このとき，翼面上では

自然遷移が起こっており，T.E.ノイズの周波数は，圧力

面側の不安定波と一致することが確かめられた． 
 また，人工的に音波をフィードバック制御により流

れに導入することにより，広帯域のスペクトルが離散

的になることが示された．以上のことから，T.E.ノイズ

の発生は，圧力面側の不安定波と後縁からの音波が介

在したフィードバックループ機構に基づいていること

がわかった． 
 しかしながら，音波が境界層に取り込まれる受容機

構の解明については，今後の重要課題である． 
���� 
1) Paterson, R. et al.: J. Aircraft 10 (1973), P.296-302. 
2) Nash, C.E. et al.” J. Fluid Mech. Vol.382 (1999), p.27. 
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図４．人工フィードバックに対する応答． 

図２．スプリッター板長と音圧の関係． 
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振動壁チャネル流の遷移 
 

跡部隆，山本稀義（JAXA） 
 

Transition of a channel flow 
Under the oscillating-wall condition 

 
T. Atobe, and K. Yamamoto 

 
Japan Aerospace Exploration Agency 

 
ABSTRACT 

Transition of a channel flow with longitudinal wall-oscillation is investigated by DNS (Direct 
Numerical Simulation). Since this flow field can be thought as a superimposition of a channel 
flow with the Stokes layer because of linearity of the government equation, the results are 
considered from the point of view of stability of the Stokes layer. Parametric study shows the 
acceleration of the transition has a correlation of the stability feature of the Stokes flow. 
Furthermore, it is find that the deceleration is demonstrated owing to the parameters. 

 
Key Words: transition, channel flow, longitudinal wall-oscillation, Stokes layer 

 
1. �� 
航空機や新幹線のように高速で移動する物体には摩

擦抵抗が大きく働き燃料効率を押し下げるため、抵抗低

減が重要な研究課題となっている。これまで物体形状を

流線形にするなどによりある程度の効果を上げてきた

が、MEMS (Micro Electro Mechanical Systems) など

を用いた能動制御も一定の効果があるとして注目され

ている。 
より単純なシステムとしてはJung et al.1)がChannel

の壁をスパン方向に振動させることで抵抗が低減する

ことを示した。そしてQadrio and Ricco2)はこの効果が

約45%にも達すると報告している。 
しかし壁を流れ方向に周期変動させる系については

研究例が少なく、未解明な部分が少なくない。 
そこで本研究は流れ方向に壁が振動する Channel 流

を対象に、DNS を中心とした数値解析を行った。系の

線形性から Stokes 層との関係に着目し、その安定性と

遷移との相関を調べた。 
 

2. 計算方法 
 数値計算は流れ方向(x)およびスパン方向(y)に周期性

を仮定し、フーリエ級数展開法を用いた。壁方向(z)には

Chevichevコロケーション方を用いる。 
 

(1) 
 
kx, ky はそれぞれの方向の波数成分であり、各フーリエ

モードのエネルギーは以下によって定義される。 
 

(2) 

この系のパラメーターは壁間距離と一様流で定義さ

れるRe, 壁の振動数 Ω, およびその振幅Uwとなる。系

の概要を図１に示す。 
 
 
 
 
 
 
 

図１ 振動壁チャネル流の概要。 
 

上記３つのパラメーターのうち、便宜上Re は10000に

固定する。Ω および Uw はそれぞれ 0－0.3 の範囲で調

べた。 
 
3. 計算結果 
 まず始めに壁が振動しない通常の Channel 流の場合

についてDNS を実行した結果を図２に示す。この図は

(2)式で定義される主要なフーリエモードのエネルギー

の変化を示したもので、横軸は時間、縦軸がエネルギー

の大きさを表す。計算では初期値としてランダムな撹乱

を109オーダーで入れるとともに、計算時間の節約のた

め２次元 Tollmien-Schlichting (T-S) 波を 105オー

ダーで付加している。この図より、初期の過渡期を経過

した後は各モードのエネルギーが指数関数的に増加し、

乱流へと遷移していくことがわかる。遷移時期を定量的

に定義することが困難なため、ここでは各モードのエネ

ルギーが一定に収束するところ、このケースでいうと

t=250程度で遷移したと判断する。 
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図２ チャネル流の遷移。Re  = 10000。 
 
次に壁を振動させたときの結果を図３に示す。パラメ

ーターは（Ω, Uw）＝（0.2,0.3）である。図２と比較す

ると、遷移時期も含めて全体的に同様な性質を示してお

り、振動の影響はエネルギーの周期的変動のみに現れて

いることがわかる。 
 

 
 
 
 

 
 
 
 
 
 
 
 

図３ チャネル流の遷移。(Ω,Uw)=(0.2,0.3)。 
 
 
 
 
 

 
 
 
 
 
 
 
 

図４ チャネル流の遷移。(Ω,Uw)=(0.05,0.3)。 
 
これとは逆に、振動の影響が大きく現れたケースを図

４に示す。このときのパラメーターは（Ω, Uw）＝

（0.05,0.3）である。壁が一往復する前に遷移に至って

おり、急激な不安定化が生じていることがわかる。 

これらの結果を含め、いくつかのケースについて計算

した結果を図５にまとめた。図３の場合のように壁の振

動の影響の少なかったものを■で、また図４のように影

響の大きかったものを●で示す。また逆に遷移が遅くな

る場合も観測されており、それらは◆で表した。比較的

Ωの小さい領域では遷移が加速される傾向がある。 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

図５ 壁振動の影響のパラメータ依存性。 
 
本研究が対象とする流れ場は、二次元平行流の近似の

もとで導出される線形方程式の解である平面 Poiseuille
流と Stokes 流の重ね合わせと考えることができる。そ

こで上述の結果と Stokes 層の安定性との関連性を調べ

た。Stokes層の安定性はKerczek and Davis3)の結果

を用いた。彼らはΩ,とUwで定義されるレイノルズ数、 
 

(3) 
を用いて臨界レイノルズ数を計算している。そして一周

期中最も不安定な瞬間で評価した値は 86、一周期で平

均して評価したものは182と報告している。図６の曲線

はそれぞれの値に基づいて作画されたもので、曲線の左

上が不安定領域となる。この結果をみると、遷移の傾向

と Stokes 層の安定性とはある程度の関連があると考え

られる。 
 
4. 結� 
 壁が流れ方向に振動するチャネル流の遷移の様子を

ＤＮＳによって調べた。その結果、壁の振動数や振幅に

依存し、乱流遷移が加速、あるいは減速されることがわ

かった。またそのときの性質は Stokes 層の安定性とあ

る程度関連することがわかった。 
 
�考�� 
(1) Jung, W. J., Mangiavacchi, N. and Akhavan, R., 

“Suppression of turbulence in wall-bounded flows by 
high-frequency spanwise oscillations”, Phys. Fluids A 4 
(8), 1992, pp.1605-1607. 

(2) Quadrio, M. and Ricco, P., “Critical assessment of 
turbulent drag reduction through spanwise wall 
oscillations”, J. Fluid Mech., 2004, pp.251-271. 

(3) Kerczek, C. Von and Davis, S. H., “Linear stability 
theory of oscillatory Stokes layers”, J. Fluid Mech. 62, 
1974, pp.553-773
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軸対称物体後流の不安定モードに関する実験的研究 
 

星野真一，稲澤歩，浅井雅人（首都大） 
小西康郁，高木正平，澤田秀夫（JAXA） 

 
Experimental study on the instability modes of axisymmetric wake 

 
S. Hoshino*, A. Inasawa*, M. Asai*, 

Y. Konishi**, S. Takagi**, and H. Sawada** 
 

* Dept. of Aerospace Eng., Tokyo Metropolitan University 
** Japan Aerospace and Exploration Agency (JAXA) 

 
 

ABSTRACT 
 
The instability of axisymmetric laminar wake behind a body of revolution whose cross section is a 
NACA0018 airfoil is studied experimentally under a natural disturbance condition. Magnetic Suspension and 
Balance Systems (MSBS) are used to support the axisymmetric body in order to avoid undesirable influences 
of mechanical supports on the disturbance development.  A multi-hotwire-sensor probe is used to identify 
helical instability modes.  The experiment is conducted mainly at a Reynolds number based on the 
maximum diameter Re = 1.9 × 104. It is found that the wake is convectively unstable despite that the flow is 
slightly reversed near the trailing edge.  Spatially-growing instability waves are found to be helical modes 
with azimuthal wavenumber of 1 as predicted by the linear stability theory for the axisymmetric wake.  The 
spatial growth rate and amplitude distribution obtained experimentally agree well with those calculated from 
the linear stability theory. 
 

Key Words: axisymmetric wake, convective instability, absolute instability, helical instability mode 
 
 
1. は�めに 
後流の不安定特性は流れの中に置かれた物体形状に

より変化する．物体が円柱の場合，レイノルズ数が約46
を超えると後流は自励振動を開始し，後流中にはカルマ

ン渦列が形成される(1)．こうした周期流への遷移は円柱

後縁近傍における逆流を伴う強い変曲点型速度分布の

存在に起因し，そこではある特定の周波数の撹乱が下流

へと移流せずに留まって（即ち群速度がゼロ）時間的に

増幅するという性質（絶対不安定性）を示し，これが周

期流への分岐に導くための必要条件であると考えられ

ている(2)． 
絶対不安定性による撹乱の成長は軸対称物体後流で

も可能であり(3)，球後流ではレイノルズ数が約280を超

えると自励振動を開始する(4)．一方，物体形状が細長い

流線形の場合，後縁近傍での逆流は弱まり（或いは消滅

し），後流の不安定特性は絶対不安定ではなく移流不安

定の性質を示す(5, 6)．この場合，定常後流の遷移は流れ方

向に成長する線形攪乱によりもたらされることになる．

では，流線形の細長物体（軸対称）から徐々に径が増加

するとき，そのような不安定性の切り替わりがいつ起こ

るのであろうか．本研究では，この点についての知識を

得るため，断面形状がNACA0018 の軸対称物体後流の

自然遷移について実験的に調べた．なお，模型の支持機

構が流れに与える影響を排除するため，JAXA所有の磁

力支持天秤装置を用いている． 
 

2. 実験装置および方� 
実験は，JAXA所有の磁力支持天秤装置付き回流型低

速低乱風洞で行われた．測定部の概略を図1に示す．測

定部断面形状は，一辺 600mm の正方形であり，主流の

乱れ強さは 0.06%以下である．この流れに NACA0018
翼型を翼弦まわりに回転させた軸対称モデルを設置し

た．モデルの全長は c = 200mm，最大直径はD = 36mm
である．モデルは，磁力支持天秤装置（MSBS）により

測定部断面中央で保持され，支柱やワイヤなどによる模

型支持干渉の影響がない軸対称後流が実現される（図2）．
座標系は流れ方向を x とするデカルト座標系(x,y,z)およ

び円筒座標系（x,r,φ）を採用し，座標原点はモデル後縁

である．速度場の計測は，I 型熱線プローブを用いて行

われた．また，後流中の不安定モードを同定するために，

I型熱線プローブ6本を対向センサ間距離20mm，φ方向

に60度間隔で配置した環状多線プローブを製作してφ  
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方向の同時計測も行った．実験は主に主流速度U∞=8m/s
で行われた．Dに基づくレイノルズ数はRe = 1.9×104で

ある． 
 
3. 実験��と�� 
 図3(a)，(b)は x = 2, 20, 50, 100, 150, 200mmにおける後

流の平均速度Uと速度変動の実効値u’のy方向分布であ

る．後縁直後の x = 2mmでは，-3mm ≤ y ≤ 3mmの範囲で

平均速度分布が反転しており，主流速度の3% 程度の強

さをもつ逆流域が存在していることがわかる．x = 20mm
ではy = 0mmにおける逆流が消失していることからこの

逆流域の拡がりはせいぜい後縁から 20mm 程度であり，

それより下流では後流中心（y = 0）における速度欠損は

徐々に回復してゆく．一方，変動の実効値u’は x ≤150mm
において軸対称性が維持され，速度勾配（dU/dy）最大

の位置（変曲点）でu’も最大となっているが，最大実効

値が主流速度の10%を超えるx ≥ 200mmでは軸対称性が

崩れ，後流が乱流へと遷移していることがわかる． 
図4(a),(b)はそれぞれ，(x, y) = (50mm, 4.3 mm) および

(150mm, 4.7 mm) における変動のパワースペクトル（周

波数分解能∆f = 0.5Hz）である．x = 50mmにおいて盛り

上がりが見られる70-140Hzの周波数成分（図4a）は，x 
= 150mmになるとエネルギーが10倍程度まで増加し，

高調波成分も顕著になる（図4b）．エネルギーが増幅し

ている周波数帯を10Hzごとの成分に分割し（70Hz ≤ f ≤ 
80Hzの成分をu’70-80と表記），各成分の実効値の流れ方 
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Fig. 1. Experimental setup. 

Fig. 3. The y-distributions of mean velocity U
in (a) and r.m.s. value of velocity fluctuation 
u’ in (b). U∞=8m/s. 
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Fig. 4. Power spectra of streamwise velocity
fluctuations at U∞=8m/s.  (a); (x, y) = (50 
mm, 4.3 mm), (b); (150 mm, 4.7 mm). 

Fig.2. Axisymmetric model suspended by the MSBS. 
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向変化を示した図5より，図4で示された増幅周波数帯

域内の全てのスペクトル成分は，50mm ≤ x ≤ 170mmの範

囲で指数関数的に空間増幅しており，撹乱の増幅が移流

型不安定性によるものであることが理解できる． 
軸対称後流での不安定モード（線形安定性理論におけ

るノーマルモード）は，(1)式のような形をとる． 
 

{ })(exp)(~ txiinr ωαφ −+= uu     (1) 
 

ここで，α は流れ方向波数，ω は角振動数である．n
（=1,2,…）はφ 方向波数であり，n = 1はφ 方向周期2π
のらせんモードに対応する．線形安定性理論(7)によると， 
n = 1のらせんモードが増幅することが示されている．そ

こで，実験的に不安定モードを同定するために，環状多

線型熱線プローブによる計測を行った．図6は多線プロ

ーブにより得られた速度変動成分のうち f = 109Hz
（∆f=3.2HzのFFT演算により抽出）の速度変動波形を示

したものである．各プローブから得られた速度変動波形

は時刻に対してほぼ一定の割合で連続的に位相が遅れ

ており，不安定モードがらせん構造であることがわかる．

φ 1 = 0に対する φk = (k-1)π/3 ( k = 2,..6) の速度変動波形の

位相を示した図 7 より，φ 方向に一周する間に，速度変

動波の位相が 2π  変化することから，図5で示された増

幅モードは φ  方向波数がn = 1のらせんモードであるこ

とがわかる． 
次に，軸対称後流（平行流近似，非粘性）に対する線

形安定性解析を行い，実験結果との比較を行った．基本

流は図3で示した平均速度分布を以下の式で近似して与

えた． 
 

( )( )m69315.0exp1 arAUU −−=∞    (2) 

 
ここで， x = 2mm，20mm，50mm，100mmにおける(2)
式の係数はそれぞれ(A, a, m) = (1.03, 7.3, 4.2)，(0.98, 
6.2, 3.2)，(0.83, 5.6, 2.8)，(0.74, 5.3, 2.4)である．な

お，x = 2mm においては，y = 0mm で-0.03U∞の逆流

を仮定している．n=1 のらせんモードの空間増幅率

-αiの周波数変化を図 8 に示す．逆流を伴う x = 2mm
では f = 85.5Hz に鋭いピークを持つが，鞍点は存在

せず，絶対不安定が生じる直前の状態であること

がわかる．すなわち，x = 2mm における基本流の逆

流強さがもう少し増加すれば絶対不安定の性質を

示すものと考えられる．ここで，二次元後流の場

合，後流中心での最小速度が一様流速度の 5%（順

流）以下になると絶対不安定が現れるが(8)，軸対称

後流では少しの逆流を伴ってもまだ移流型不安定

であることは注記すべきである．空間増幅率の最

大値-αi,maxは x の増加とともに小さくなるが，最大

値を与える周波数はいずれの x位置においても 90 - 
120Hz となっており，図 4 で示したパワースペクト

ルの増幅周波数帯域と良く一致している．図 5 に

おいて周波数成分ごとの空間増幅率を 60mm ≤ x ≤  

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Fig. 5. Streamwise development of disturbances 
at U∞ = 8 m/s. 
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100mmの範囲で求めると，90 - 120Hz の変動の増幅率

は –αi = 0.025 ~ 0.03 であり，安定性理論と良く一致し

ている．また，x = 50mmにおける変動（110-120Hz成分

を抽出）の振幅分布を比較すると，図9のように，理論

と実験結果の一致は良好である． 
 
4. 結� 
断面形状が NACA0018 翼型の軸対称物体後流の不安

定性を調べた．実験は主にレイノルズ数（直径に基づ

く）Re = 1.9×104で行われた． 
後縁直後では一様流速度の 3%程度の大きさを持つ逆

流領域が存在するものの，二次元物体後流のような自励

振動（グローバル不安定）は見られなかった．線形安定

性解析においても，絶対不安定が生じるまさに臨界状態

に近いことが示された．観察された移流型の不安定モー

ドは，線形安定性理論で予測されるn = 1のらせんモー

ドであり，指数関数的に空間増幅する様子が捉えられ，

攪乱の空間増幅率および振幅分布も線形安定性解析と

良く一致した． 
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Fig. 9. Amplitude distribution of the most 
unstable mode at x = 50 mm. 
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境界層外の乱れが境界層に取り込まれる過程に関する実験的研究

福西　祐,　大野　拓郎，茂田　正哉，伊澤　精一郎（東北大工）

Experimental Study of the Process
Which an Outer Disturbance is Taken into a Boundary Layer

Y. Fukunishi, T. Ohno, M. Kurihara and S. Izawa

Dept. of Mech. Eng., Tohoku University

ABSTRACT
The effect of outer disturbances on the boundary layer transition is investigated experimentally.
The outer disturbances are introduced above a boundary layer by small jets that are ejected in the
downstream direction through small holes opened in the circular pipe located outside the boundary
layer. It is observed that the low-frequency component fluctuations of outer disturbances jump
obliquely into the boundary layer in the spanwise and downward directions.

Key Words : outer disturbance, receptivity, boundary layer

1. はじめに
境界層の遷移は，一般に，境界層内に取り込まれた乱

れが成長することから始まる．乱れの種としては，いわ
ゆる一様流中の乱れの他に，一様中にある音があげられ
る．たとえ物体表面が限りなく滑らかであっても境界層
は遅かれ早かれ乱流へと遷移する．このことは，一様中
の乱れなどの外乱が境界層内へ取り込まれるルートが
存在することを意味する．通常外乱の受容は境界層の始
まる前縁部で起こることが多いが，境界層へ直接取り込
まれる可能性も否定することはできない．そこで本研究
では，平板境界層を対象として，境界層上空の主流中に
人工的に乱れを導入し，境界層外の乱れが境界層に取り
込まれる過程について風洞実験により詳しく調べた (1)．
なお，実験は，導入した外乱が平板前縁部で受容される
ことのないように工夫して行った．

2. 実験方法
実験装置の概略をFig. 1に示す．実験は吹き出し型の

低乱風洞を用いて測定部を密閉型の状態で行った．本実
験で用いた風速U = 5.0m/sにおける一様流の乱れ強さ
u

rms/U は 0.25%以下である．平板は全長 1,800mm，幅
490mm，厚さ10mmのアルミニウム合金製で，前縁部は
長短軸比が24:1の楕円状に加工されており，前縁部と平
板部の継ぎ目において一様中の乱れを受容しないよう
に曲率変化が滑らかになるような工夫がなされている．
また，流れが前縁近傍ではく離しないよう平板後縁に取
り付けたフラップを操作しながら，平板上の圧力勾配が
ゼロになるように可動式の測定部上部壁面の高さを調

整した．座標系の原点は前縁部中央とし，流れ方向に x
軸，壁面垂直方向に y軸，スパン方向に z軸をとった．
平板前縁から 500mmの位置には，乱れを導入するた

めの y = 25mmの高さに直径 5mmのバーを設置し，一
定間隔M で開けた直径 1mmの小孔からジェットを下流
側へ向かって噴出させた．このとき，噴流の速度 uj は，
M = 40mmでは 9.8m/s，M = 60mmでは 11.8m/sで
あった．流速の測定には単線の熱線風速計を用いた．サ
ンプリング周波数は 5kHzである．

3. 結果と考察
はじめに導入した外乱が平板前縁で受容されていな

いか確かめるため，バーを x = 500mと 1,000mmの位
置に設置し，噴流を吹き出させた状態でバー上流の速度
分布を測定した．その結果，バーよりも上流域において
は境界層内の速度変動 u

rms の分布に変化はなく，平板
前縁における乱れの受容の影響はないものと判断した．

Fig. 2 は，xy 断面における u
rms の分布である．外

乱が広がり境界層へ到達するのは，噴流吹き出し口（z
= 20mm）の直下ではバーの下流 250mm付近，吹き出
し口と吹き出し口の中心位置（z = 0mm）ではおよそ
170mm付近であった．しかし，境界層内ではいずれも
外乱到達前の x = 600～650mmから速度変動の成長が
見られ，境界層外部の速度変動が境界層内に飛び火して
いる現象が観測された．周波数解析の結果から，このと
き一番初めに成長しはじめたのは 50～100Hz 以下の低
周波数成分の変動であり，高周波数成分は外乱が境界層
に到達してから成長することがわかった．z = 0mmの
位置では，境界層内の速度変動のスペクトルにバーによ
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Fig.1 Experimental setup

るカルマン渦列の周波数 200Hz に対応するピークも観
測されたが，成長する様子は見られなかった．

Fig. 3は，x = 550mmにおける yz断面から見た u
rms

の様子である．ここでは，50Hzのローバスフィルター
を通して低周波成分のみに着目している．噴流吹き出し
口 z = ±20mmの下流では大きな速度変動が生じている
が，壁面近傍の領域では，逆に，噴出孔のない円柱の後
流領域の下方で強い速度変動が誘起されていることが
わかる．このことは，低周波成分の速度変動が斜め下方
に飛び火していることを示唆している．

Fig. 4は，同じ断面の速度分布を示している．速度分
布が緩やかに波打っており，z = 0mm付近の速度変動
が大きな領域は高速領域に位置することがわかる．外乱
によって誘起されたこの低周波成分の速度変動はやがて
スパン方向に広がり，x = 900mmでは逆に z = ±20mm
の低速部の方が速度変動が強くなることがわかった．噴
出孔間隔M を 60mmにした場合は，x = 750mm付近
でピークバレー構造が形成され，900mmではさらにそ
れが崩壊して乱流へ遷移している様子が観測された．

4. まとめ
境界層外部から導入した外乱の低周波数成分が境界

層内に速度変動を誘起し，やがて成長しストリーク構造
を形成する過程が観察された．
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周期的急拡大管流れの遷移と対流不安定性
水島 二郎 ，高岡 正憲，山本 寿一，佐野 太郎 同志社大工

はじめに

周期的な空間構造をもつ管路は熱交換器や化学
反応器などに見られ，同じ形をしたユニット管が
多数連結した形をしている．このような流れの理
論的な研究では，ユニット管路が無限につながっ
ていると仮定され，しばしば管路内流れも同じ空
間的周期をもつという仮定のもとでその性質が調
べられる．実際， は平行平板の
片側にのみ周期的な急拡大部をもつ管路の流れに
ついて数値シミュレーションと線形安定性解析を
行い，その安定性と遷移について議論を行った．
また， は平行平板管路の両
側に凹凸のある周期的管路流れの数値シミュレー
ションを管路と同じ周期条件のもとで行い，管壁
からの流体への熱伝達特性と圧力降下との関係を
調べた．しかし，実験や実用的な装置では有限の
長さの管路が用いられ，その流れの不安定性には
対流不安定性と絶対不安定性の２種類の不安定性
が存在するため ，周期境界条件の妥当性とそ
の適用限界を検証する必要がある．また，この周
期的管路流れは，円柱を過ぎる流れなどの周期性
をもたない流れに比較すると，撹乱の空間成長率
の定義が容易であり，対流不安定性を調べる対象
として最適である．

周期構造をもつ流れの安定性解析は，急拡大管
路よりも，管壁が正弦関数のようになめらかに変
化している管路について多くの研究が行われてき
た

．それらの研究においても多くの場合
は，流れの空間的な周期性が仮定されてきた．
ここでは，周期的急拡大部をもつ対称な管路

流れについて，周期性を仮定しないで数値シミュ
レーションを行い，この管路を伝わる波について
調べる．特に，管路と同じ周期と２倍の周期の周
期境界条件のもとでその線形安定性を調べ，この
管路入り口部に撹乱を加えたときに発生する波と
の比較を行い，対流不安定性との関係を議論する．
ユニット管路の連結部である狭窄部が比較的長

い場合には，流れの遷移の性質は急拡大部が１つ
だけの管路流れとよく似たものとなるのでこの報
告では説明を省略する．このような急拡大部を１
つもつ対称管路を流れる流れはこれまでによく調
べられており，特に および

によって，有限長さの
急拡大部をもつ管路流れが調べられ，この流れは
比較的小さなレイノルズ数で対称定常流が定在波
撹乱に対して不安定となり，非対称な流れへと遷
移するが，もう少し大きなレイノルズ数で逆ピッ
チフォーク分岐を生じて再び対称定常流となるこ
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とが明らかとなっている．
周期的急拡大管の構造と問題の設定

急拡大部をもつ対称なユニット管が 個連結
された管路を考え，その管路流れの遷移と対流不
安定性について調べる 図 ．それぞれのユ
ニット管は図 のように，幅 の流入部と流
出部の間に幅 の急拡大部をもつ．導入部と導
出部の長さはいずれも であり，急拡大部の長
さは である．座標軸を 図 のようにとる．
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図 管路の形状と座標系． 周期的急拡大管
路． ユニット管の構造．

ユニット管の形状を特徴づけるパラメータは
拡大比 ，急拡大部アスペクト比

，無次元流入部長さ である．流
体の動粘性係数を として，レイノルズ数を

と定義する．流れは二次元非圧縮流である
と仮定する．流れを支配する方程式はナビエ・ス
トークス方程式と連続の式であるが，二次元非圧
縮性の仮定より，流れ関数 を導入し，流れ関数

と渦度 を用いて定式化する．
第１個目の管路への流入条件として，十分に発

達したポワズイユ流を仮定する． 個目のユニッ
ト流出口での流出条件には，ゾンマーフェルト放
射条件を用いる．この流れと比較するために 個

のユニットで周期的境界条件を満たす
流れを求める．すなわち，管路と同じ周期をもつ
流れ この１周期流れを「モード１」と呼ぶ と２
ユニットで１周期となる流れ 「モード２」 であ
る．一般にはモード２はモード１を含むが，ここ
ではモード２は２ユニットで１周期をもつ流れの

中でモード１でない流れ，すなわち各ユニット流
れを管路中央線に対して反転して１ユニットずら
せると，元と同じ流れパターンとなる流れをモー
ド２と呼ぶことにする．いずれの場合にも，すべ
ての壁面境界では滑りなし条件を適用する．
このような管路流れの遷移と安定性を調べるた

めに，主に差分法による数値シミュレーションを
行い，その結果を解釈するために，周期境界条件
のもとで，流れの線形安定性解析を行った．また，
可視化実験を行って数値シミュレーションの結果
を検証した．

計算と実験の結果および考察

周期的急拡大部をもつ管路流れの数値シミュ
レーションと実験により得られた結果の概略を紹
介する．これまでの研究で最もよく調べられてい
るパラメータとして，管路拡大比 ，アス
ペクト比 の場合を選んだ．流れの性質
は，狭窄部の長さ によって大きく異なる．ここ
では， の場合についてのみ説明する．
ユニットの数 として実験では を選び，数

値シミュレーションでは または とした．レ
イノルズ数が小さいときは，急拡大部が１つの場
合と同様に，どのような初期条件から出発しても
流れは必ず定常で管路の中央線に対して対称な流
れとなる．このことを数値シミュレーションだけ
でなく実験でも確かめた．図 は の
ときの可視化写真である．また，図 は同じ
レイノルズ数における数値シミュレーションの結
果である。
レイノルズ数がもう少し大きくなると，流れ

はピッチフォーク分岐を生じて，隣り合う急拡大
部で逆の方向へ偏流した流れとなる．図 は，
可視化実験で撮影した における流れ場
である．このような偏流した定常流は数値シミュ
レーションによっても確かめることができる．図

は， における流れ場であり，初期条
件にかかわらず時間が十分に経つとこの流れ場，
あるいは上下反転した流れ場となる．この図では

のうち，流入口から ユニットのみを
描いた．このように，対称定常流から偏流へと遷
移するピッチフォーク分岐の臨界条件を評価する
と，その臨界レイノルズ数 となった．
この流れ場 図 を初期条件
として，第１番目の管路の流入口へ局在した

形の撹乱を加えたところ， において，図
のように第 ユニットの蛇行した流れが山

から谷へと変化し， では，図 のよう
に第 ユニットの谷が山へと変化した．このよ
うに，時間の経過と共に各ユニット内で流れの蛇
行の向きが逆の流れへと変化し， で
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個すべてのユニットで偏流の方向が逆転した．

図 流れ場 流線 ，ユニット数 ．
対称定常流 実験

対称定常流 数値シミュレーショ
ン 非対称定常流 実験
非対称定常流 数値シミュレーション

．

第１ユニットの流入口で加えた撹乱が下流へと
伝播する過程を詳しくみるために，図 で
から まで表される奇数番目の狭窄部中央に
おける各点での 方向速度成分 の時間変化率

を時間の関数として描くと図 のようにな
る．この図より，流入口で加えた撹乱は，伝播速
度の異なる２種類の波として伝わっていくことが
わかる．図 でみたような偏流の上下反転を起こ
す波は伝播速度の遅い方の波であり，点 より
下流ではほぼ一定の波形をもち，どこまでも振幅
が減衰することなく伝わる非常に面白い性質をも
つ波である．もちろん，ここで取り扱っている管
路は流れ方向には一様でないので，この波は場所
により形を変えながら伝播するが，管路の２倍の
距離を隔てた点ごとに観測すると，形を変えずに
伝わっているように見えるのである．遅い波はこ
れまでには知られていない興味深い波であるが，
既に によっ
て詳しい説明があるのでそちらに譲り，ここでは
速い伝播速度で伝わる波について詳しく説明する．

0

図 流路入り口に撹乱を加えたときの狭窄部中
央 における の時間変化．

速い波は，管路を伝わるとき，時々刻々と振幅
と波長とを変えながら波束として下流へと伝わっ
ていく．この速い伝播速度をもつ波 速い波 の
構造を詳しく調べるため，管路流入口において短
時間のみ撹乱を与え，そのときに生じる速い波に
ついて の時間変化を表したグラフが図
である．この図の波束を，線形安定性解析におけ
る，管路と同じ空間周期 波長 をもつ撹乱 モー
ド と２ユニットで 周期となる撹乱 モード
と比較すると，図 の波束はこの２つのモード

の線形固有関数で近似できることが分かった．図
で，記号 で表されているように，波のパケッ
トの前方部分は線形撹乱のモード で近似できる
波であり，記号 で表されているように，波の
パケットの後方部分はモード で近似でき，波束
撹乱はこれら２つのモードの重ね合わせで構成さ
れている．初期の時刻あるいは管路流入口近くで
はこれらの２つのモードが重なりあっており，区
別がつかないが，モード とモード の位相速度
に違いがあるため，時間が進むにつれて撹乱の存
在する領域が広くなり，下流に進むほどパケット
の幅が広くなる．また，モード とモード の位
相速度の相違により，波の伝播と共にモード の
撹乱は波束の前方に進み，モード の撹乱は波束
の後方に遅れて伝播する．
図 に描かれた波束撹乱中で，パケット前方部

分 を線形固有関数モード１と同定し，パケット
後方部分 をモード と同定し，それらの位相
速度 および を求めた．こうして求めた位

とが明らかとなっている．
周期的急拡大管の構造と問題の設定

急拡大部をもつ対称なユニット管が 個連結
された管路を考え，その管路流れの遷移と対流不
安定性について調べる 図 ．それぞれのユ
ニット管は図 のように，幅 の流入部と流
出部の間に幅 の急拡大部をもつ．導入部と導
出部の長さはいずれも であり，急拡大部の長
さは である．座標軸を 図 のようにとる．
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相速度 および と周期境界条件のもとで求め
た撹乱の位相速度 および をまとめると表
のようになる．モード と同定した部分の位相速
度である と の相対誤差は であり，モー
ド と同定した部分の位相速度である と の
相対誤差は となった．なお，表 で は波
束の群速度である．

表 波束中に含まれる波の位相速度とモード
およびモード の撹乱の位相速度．

なお，紙面の制約上，それぞれの撹乱の流線図
を省略するが，波束の前方領域 および 後方領
域 の流線を，周期境界条件のもとで解いた線
形撹乱のモード とモード の固有関数は非常
によく似た流れパターンであることが確かめられ
る．モード の固有関数は１つのユニットの中に
４つの渦構造をもち，モード の固有関数は１つ
のユニットに３つの渦構造をもっている．いうま
でもないが，１つのユニット中でのモード の固
有関数を反転して，１ユニット平行移動すると，
同じ流れパターンとなる．

0

図 速い波 流路入り口に撹乱を加えたときの
狭窄部中央 における の時間変化 ．

次に，波束の包絡線を取り，最大値 および
群速度 を評価した． が時間に対して増幅す

るとき流れは対流不安定である．この管路にお
いて では時間と共に波束が下流へ伝播
するにつれて増幅しており，その時間増幅率は

である．
波束 パケット の時間増幅率を各レイノルズ

数について評価した結果，この管路における対流
不安定が生じる臨界レイノルズ数は
と求められた．また波束 パケット の時間増幅
率は のとき最大となることが分かった．
また，この管路における波束の前方部分 の後方
部分 の時間増幅率を求めると表 のようになっ
た．波束の時間増幅率は正であり，増幅するにも
関わらず， と の部分の時間増幅率が負であ
り，減衰する．これらの違いが生じる原因につい
ては今後調べていく予定である．

表 時間増幅率．
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一様等方性乱流における変形場と渦構造の階層的関係について

栗原　誠,　伊澤　精一郎,　茂田　正哉,　福西　祐（東北大工）

Hierarchical Relation between the Deformation Fields and Vortical Structures

in a Homogeneous Isotropic Turbulence

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

Dept. of Mech. Eng., Tohoku University

ABSTRACT
Hierarchical relation between the deformation fields and vortical structures in a homogeneous
isotropic turbulence is investigated. The stretching rates of the vortical structures are evaluated
by replacing the extracted vortical structures by the vortex blobs. As a result, it is found that the
individual vortices are likely to be stretched along the principal strain axes of flow field of larger
scales.

Key Words : turbulence, hierarchical relation, deformation field, vortical structure

1. はじめに
この研究の目的は，乱流中から任意のスケール渦を直

接抽出し，異なるスケールの渦の相互干渉について調
べ，乱流を特徴づけているエネルギーカスケード過程を
渦運動の観点から理解することである．これまでの研究
では，フーリエフィルターやウェーブレットフィルター
を利用して一様等方性乱流中から大きさの異なる渦を
抽出し，個々の渦の時間発展を自動的に追跡することを
試み，良好な結果が得られている (1)(2)(3)．これに対して
本研究では，まずフーリエフィルターを用いて比較的大
きなスケールの渦を抽出し，個々の渦の伸張を直接評価
できるように渦 blobによる置換を試みる．次いで，渦
とずれ運動の階層的な関係について詳細に調べた．

2. 計算方法及び解析手法
解析対象として取り上げた流れ場は，強制一様等方性
乱流場である．流れ場の計算は，スペクトル法により行
った．乱流場を維持するために，波数 0から 2.5のモー
ドからなるランダムな速度場を，エネルギー源として計
算領域全域にわたって連続的に注入している．計算格子
数は 2563 である．渦構造の議論は，流れ場がほぼ定常
になった時刻のデータを用いて行った．このときReλは
64であった．
渦の抽出にはフーリエ変換を利用したローパスフィル

ターを用い，スケールの異なる渦を抽出した．このとき
使用したカットオフ周波数 kcは，8，10，14，18，32の 5

種類である．フーリエフィルターは渦度場に対して適用
し，このフィルターによって抽出された渦のうち，計算
体積の 1.5×10−4%，格子点数にして 25点以下のものは
ノイズと見なして流れ場から除去した．渦の可視化には
速度勾配テンソルの第 2不変量である Q値を用い，渦
として抽出された部分の体積の総和が計算体積の 3%と
なるようにしきい値を設定した．
また，本計算では，渦の中心軸（渦軸）をQ値の局所

最大点を結んだ線として定義し，この線に沿って以下の
規則を満たすように渦 blobを配置した．なお，個々の
blobは剛体回転する円筒形の計算要素であり，球対称な
分布関数によりその渦度を周囲空間へ分布させている．

• 渦軸を構成する隣接格子点の中点に配置
• blobの渦度ベクトルの向きは渦軸の向き
• blob 半径は渦軸から Q = 0となる点までの平均距離
• 渦度分布の広がりを規定するカットオフ半径は，blob
間距離の 2倍

渦 blob によって置き換えられた場の渦度分布は，各
blob のもつ渦度分布の重ね合わせとして与えられる．
そこで，各 blob の渦度は，他の blob との重なり具合
を考慮しつつ局所的な渦の循環と等しくなるように調
整した．これらの渦 blob の誘起する速度を直接 Biot-
Savart則によって計算することで，乱流中の個々の渦が
誘起する速度場が求められる．

相速度 および と周期境界条件のもとで求め
た撹乱の位相速度 および をまとめると表
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次に，波束の包絡線を取り，最大値 および
群速度 を評価した． が時間に対して増幅す

るとき流れは対流不安定である．この管路にお
いて では時間と共に波束が下流へ伝播
するにつれて増幅しており，その時間増幅率は

である．
波束 パケット の時間増幅率を各レイノルズ

数について評価した結果，この管路における対流
不安定が生じる臨界レイノルズ数は
と求められた．また波束 パケット の時間増幅
率は のとき最大となることが分かった．
また，この管路における波束の前方部分 の後方
部分 の時間増幅率を求めると表 のようになっ
た．波束の時間増幅率は正であり，増幅するにも
関わらず， と の部分の時間増幅率が負であ
り，減衰する．これらの違いが生じる原因につい
ては今後調べていく予定である．

表 時間増幅率．

参考文献

水島二郎，藤村薫 流れの安定性 朝
倉書店，
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(a) (b) (c)

Fig.1 Isosurface of Q ((a) without filtering, (b) Fourier fileter (kc = 10) and (c) reconstructed flow field).

3. 結果と考察
Fig. 1は，フィルターをかけない場合（a）と kc = 10

でローパスフィルターをかけた場合（b），さらにフィル
ターをかけて渦 blobによって再構築した場合（c）の流
れ場の様子である．ローパスフィルターによって太くて
大きな渦が抽出されており，渦の個数も少ない．ここで
（b）と（c）を比較すると，両者は非常に良く似ており，
渦 blobによって渦度場がよく再現されていることがわ
かる．
次に，変形場（Q<0）のスケールも渦の抽出の場合と
同様にカットオフ波数 kd を用いて変え，どのスケール
の変形場が解析対象とする渦の伸張に大きな影響を及
ぼすのか調べた．本研究では，特に渦とその渦軸位置に
おける純粋なずれ変形の指向性に着目し，渦軸の方向
（＝渦 blob の渦度ベクトルの方向）と変形ベクトル D

のなす角 θ で評価した．なお，変形ベクトルD は，速
度勾配テンソルの特性方程式のもつ正の固有値 λ1の固
有ベクトル ξ1 の方向としてD = λ1ξ1 と定義する．渦
の抽出波数は kc = 32 とした．このとき，抽出された
渦のスケールはTaylor長 λのおよそ 40%程度であった．
Fig. 2にその結果を示す．縦軸はなす角 θの確率密度関
数 PDF(θ) を，球帯の面積 S(θ) で割ることで規格化し
てある．変形場のスケールが大きい，すなわち kd が小
さい場合ほど，そのずれ運動の方向に沿って渦が伸張す
る傾向があることがわかる．また，伸張していない渦は
変形場のスケールによらず θの確率密度分布がほぼ一定
であることから，どのスケールの変形場とも無関係であ
ることもわかった．

4. まとめ
一様等方性乱流中から抽出した渦を渦 blobの集合と

して置き換えてこれらの渦の伸張を評価し，やはりフィ
ルターをかけて求めたスケール毎の変形場（ずれ運動）
と渦構造の階層的な関係について調べた．その結果，渦
は自分よりも大きなスケールの変形場によって引き伸ば

(a)

(b)
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Fig.2 Normalized PDF of angle θ between D and vor-
tex axes of vortices with positive (a) / negative
(b) stretching rate.

される傾向があり，伸張している渦ほどその傾向が強い
ことがわかった．
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羽ばたき翼周りの非定常流れと発生する流体力の関係 
 

飯田明由（豊橋技科大），荻巣宏幸（工学院大），冨川昌義 （工学院大） 
 

Relationship between unsteady flow around flapping wings and resultant 
aerodynamic forces 

 
A. Iida*,  H. Ogisu*＊, and  M. Fukawa** 

 
*  Dept. Of Mech. Eng., Toyohashi University of Technology, 

**  Dept. of Mech. Eng., Kogakuin University 
 

ABSTRACT 
The purpose of this research is to clarify generation mechanism of aerodynamic force of flying insects such as 
the dragonfly. To understand the mechanism of insect flight is important to develop Micro Air Vehicles 
(MAV) for rescue inquiry devices of disaster area. The aim of this investigation is a quantitative correlation 
analysis between vortex structure around a dragonfly and aerodynamic force. Unsteady aerodynamic force 
and flow field were measured by micro load-cell system and dynamic PIV system. As a result, the continuous 
vortex tubes were observed such as the U-shaped separation. The topology of the separated flow is almost 
two dimensional without near wing-tip. When the distance of vortex core was small, the large amounts of 
aerodynamic forces were generated. The experimental results showed strong interaction between the vortices 
and wings occurred when the distance of vortex core was almost same as the chord length. We also 
developed a mechanical flapper based on the experimental results of the flow around a dragonfly. The 
aerodynamic force of the mechanical flapper was proportional to the second powers of the flapping frequency. 
The aerodynamic lifting force of the mechanical flapper was 0.68 times of weight the flapper at the flapping 
frequency of 37.6 Hz. It corresponded to twice of dragonflies’ weight, it therefore indicated that the 
mechanical flapper generated sufficiently large enough to lift of dragonflies. 

 
Key Words: Unsteady flow, Vortex structures, MAV, PIV, Biomimetics 

 
1. �� 
災害地や極限環境において被災者の探査や被害状況

の調査に用いられる小型飛翔体(MAV: Micro Air Vehicle)
の開発においては，昆虫の飛翔に見られるようなホバ

リング飛行（空中静止）を始めとする高度な飛行を実現

することが必須課題である．現在，世界各国でさまざ

まな MAV が開発されているが(1)，羽ばたき翼によって

ホバリング飛行を実現したMAVは未だに開発されてい

ない．このため，昆虫や鳥類の高い飛行性能を規範と

した飛翔体の開発が精力的に進められている(2)．特に低

レイノルズ数域における羽ばたき翼周りの流れについ

てさまざまな研究が行われており，MAV 開発に役立て

られている．これまでに昆虫の飛翔では，翅を羽ばたか

せると同時にひねり運動を加えることにより高い揚力

を得ていることが明らかにされている．また Arian ら(3)

の計測によって，羽ばたきによって翅まわりには U 字

形状の渦が形成されることなども明らかとなっている． 
本研究では，飛翔昆虫が発生する流体力と羽ばたき

翼周りの渦構造を同時計測することにより，羽ばたき運

動による流体力の発生に渦構造がどのように寄与する

かを実験的に明らかにした．さらに翅まわりの三次元的

な渦構造を定量的に可視化し，渦構造と流体力の関係

を定量的に評価することにより，昆虫の飛翔メカニズ

ムについて検討した． 
これらの知見を元に小型の羽ばたき装置を開発し，

羽ばたき周波数と揚力の関係，トンボの翅に作用する

流体力と翅のひねりについて実験的に調べた． 

2. 昆虫の飛翔�� 
2.1 計測対象 
被災地における探査用MAVでは，ホバリング飛行や急

旋回が必要なこと，探査用カメラなどを搭載する必要が

あることから，飛翔性能に優れ，比較的大型の昆虫であ

るトンボを計測対象とした．トンボは肉食の昆虫であ

り，捕食のために飛翔昆虫の中で最も優れた飛行性能

を有している．また，トンボの羽ばたき周波数は約 30 
Hz であり，計測を行うことが比較的容易であると同時

に，MAV 用の機構を製作しやすいという利点もある． 

計測にはウスバキトンボ(Pantala flavescens)を用いた． 
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2.2 計測�� 
トンボの羽ばたき運動（羽ばたき周波数 30Hz）に伴

う非定常流れ場を計測するため，高速度ビデオカメラ

（X-Stream VISION XS-4: IDT Co., Ltd.）と赤外線レーザ

（XS-IR DPSS Laser Unit: IDT Co., Ltd.）を用いた高速PIV
計測システムを使用した．フレームレートは 5000Hz で

あり，トンボの羽ばたき運動を約 1mm ピッチ以下で追

跡することが可能である．PIV計測に用いるトレーサ粒

子には代表粒径 1µm～3µm のオイルミスト（SAFEX 
F2010: DANTEC Co., Ltd.）を用いた． 
 解析対象とするトンボが発生させる流体力は，その

体重から推定して約3 mN程度であると考えられる．本

研究ではトンボが発生する微小流体力を非定常に直接

計測するため，カンチレバー（片持ち梁）とひずみゲー

ジを用いた微小流体力計測装置を製作した．カンチレ

バーの共振周波数を，羽ばたき周波数よりも高くするた

め，カーボンロッド（φ3 mm×150 mm）製のカンチレバ

ーと半導体ひずみゲージ（ゲージ率 -114: 共和電業社

製）を使用した．このシステムでは，先端負荷約 5 mN
での固有振動数がトンボの羽ばたき周波数の 2 倍以上

（66 Hz）となることを確認した．対象とする力が微小

であるためひずみゲージの温度ドリフトが計測誤差の

要因となる．その対策としてひずみゲージ周辺に断熱

材を施すと同時に，計測機器周辺環境の温度管理を行

った．その結果，本装置では荷重0.98 mN～49.1 mNに

おいて計測誤差1％以内を確保した． 

３. ��結果 
トンボの羽ばたき運動によって発生する鉛直方向お

よび水平方向分力の合力と，それによる推進角度を計

測した結果，前翅のみの場合，平均合力は自重の 0.66
倍，推進角度は51.9 degであった．同様の解析を後翅の

みの場合に対して行った結果，平均値，推進角度とも

前翅後翅において大きな差がないことを確認した． 
また，翅を除去しない状態で計測した結果，鉛直方向

に時間平均で自重の 1.37 倍の力を発生していることが

わかった．前翅のみで計測した結果では自重の 0.57 倍，

後翅では 0.54 倍であり，前後の翅による差はないもの

と考えられる．一方で水平方向分力は，両翅で自重の

0.63 倍，前翅のみで自重の 0.59 倍，後翅のみで自重の

0.65倍であり，これも大きな差は見られない．ただし，

翅が二対の場合においては，位相差が約-65 deg（後翅先

行）があった． 
図１に，羽ばたきの一周期の中で鉛直方向分力が最

大になる瞬間および，最小になる瞬間の翅まわりの渦

度を示す．鉛直方向の力が最大値に達する瞬間では，

翼弦長と概ね等しい直径の渦が翅の上面に形成されて

いる様子がわかる．反対に，力が最低値になる瞬間で

は，渦の直径が大きく，翅からも離脱し始めている様

子がわかる．またこの場合，下死点から振り上げる状

態であるため，翅のひねり角度が120 deg程度と大きな

値となり，鉛直方向の力がほとんど作用しなくなり，振

り上げ時に発生する負の揚力を抑制していることがわ

かる． 

トンボの羽ばたきによって発生する流体力は渦度の

強度ωzとその面積 D に比例し，渦と翅の距離 Lvに反比

例すると考えられる．図２にトンボの翅周りの渦度の

特性量（|ωz  D|）/Lvf（横軸）に対する揚力を示す．縦軸

の揚力は自重で無次元化した．翅に影響を与える無次

元渦強度渦（|ωz  D|）/Lvが大きくなると揚力が増加する

ことがわかる．渦と翅の距離 Lv に対する流体力の大き

さを比較した結果，渦と翅との距離が翅の翼弦長程度

のとき大きな揚力が発生していることがわかった．  

 

(a) Maximum lift 

 
(b) Minimum lift 

Fig. 1 Vortex structures around a flapping airfoil of 
a dragonfly 

 

-2

-1

0

1

2

3

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1 1.2

(|8 z| ＊ D ) / (L V ＊8f )

F
V
 / 
W

Downstroke
Upstroke

 
  
Fig. 2 Correlation between vortex structures and vertical 
force 
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トンボの羽ばたきにより翅まわりに生じる三次元的な

渦構造を可視化した結果を図3に示す翅中腹付近の前縁

から発生した渦と，翅の先端から発生した渦の組み合

わせによって，翅上面に半 U 字形状の渦が形成されて

いることがわかる． 

(Topview)

flow

(Sideview)

 
Fig. 3 Three-dimensional vortex structures around a 
dragonfly 
 
４. 羽ばたき型MAV 
トンボを用いた羽ばたき翼周りの実験結果から得ら

れた知見を元に製作した羽ばたき型MAVを図４に示す．

羽ばたき飛行で重要な翼のひねり運動については，翼

に回転軸を取り付け，羽ばたき機構のリンク部に適度な

摩擦を設けた軸受けを取り付けることにより，運動に伴

う回転角度を制御して，トンボの羽ばたきに近くなるよ

うに工夫した(4)． 
 

110 mm

Paper wing

30 mm

110 mm

Paper wing

30 mm

 
Fig. 4 Schematic of mechanical flapper for Micro Air 
Vehicle 

 図5に羽ばたき型MAV周りの渦度場を示す．図１と

同様に，羽ばたきの一周期の中で鉛直方向分力が最大

になる瞬間および，最小になる瞬間の翅まわりの渦度

を示している．振り下ろし時に強いはく離渦を発生させ，

上向きの揚力を発生させていることがわかる．また，揚

力が最小になる瞬間は渦の負圧が翅の上方に作用しな

いように翅をひねり，流体力を制御していることがわか

る．このようにトンボの羽ばたきを模擬することにより，

羽ばたき機構周りの流れはトンボの羽ばたき運動と流

体力学的にほぼ相似にすることが可能である． 
羽ばたき機構による流体力を測定するため，羽ばた

き機構を上皿天秤の一端に取り付け，翅を静止させた状

態で天秤をつりあわせ，羽ばたき運動にともなう天秤の

変異量をレーザ変位計により計測して流体力を求めた． 

 
(a) Maximum lift  

 
(b) Minimum lift 

Fig. 5 Vortex structures around a flapping airfoil of 
a mechanical flapper 

 図 6 に羽ばたき機構による流体力 Fvと羽ばたき周波

数 fの関係を示す．最大流体力は，羽ばたき周波数37.6 
Hzで自重（0.9 g）の0.68 倍であった．この流体力はト

ンボの自重の2倍に相当する．羽ばたき周波数がトンボ

の羽ばたき周波数と等しい 30Hz の場合は，トンボの自

重に相当する流体力を発生させることができることを

確認した．このことから，開発した羽ばたき機構は，

トンボの運動を模擬できているものと考えられる． 
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Fig. 6 Relationship between aerodynamic force and 
flapping frequency． 

  羽ばたき機構はトンボに比べて自重が重いため，この

ままでは飛行することができない．実際にトンボと同じ

ように飛翔できるかを確認するため，図7に示すように
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羽ばたき機構にヘリウムガスを詰めたバルーンを装着

し，バルーンによる浮力を利用して羽ばたき機構がほぼ

トンボと同じ重量になるようにした．図8に飛翔実験の

様子を示す．この状態でヘリウムガスの量（浮力）と羽

ばたき周波数を変えて流体力を測定した結果を図9に示

す．先に示した固定実験と同様，流体力が羽ばたき周波

数の2乗に比例することが確認された．また，バルーン

によって調整された実質的な機体重量と羽ばたきによ

る流体力が釣り合っているものとして揚力を求めた結

果，固定実験の結果とほぼ一致する結果が得られた．こ

のことから，機体の軽量化を行うことにより羽ばたき飛

行が可能になるものと考えられる． 
 

 
Fig. 7 Picture of mechanical flapper with balloon 

 

  
 

  
 

   
Fig. 8 Flight test of mechanical flapper with balloon 
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Fig. 9 Relationship between aerodynamic force and 
flapping frequency 
 
５. 結� 
 トンボの飛翔メカニズム解明のため，トンボが発生

する非定常流体力と翅まわりの流れ構造解析の同時計

測を行い，以下の知見を得た． 
 (1)トンボのまわりの渦構造と流体力との同時計測結果

から，渦と翅の距離が最も近く，渦の直径が翼弦長以

内の強い渦度の場合，発生する力が最大になること

がわかった． 
(2) トンボの羽ばたきによって翅周りにU字型の渦が形

成されることを確認した． 
(3) トンボの羽ばたき運動を参考に，羽ばたき機構を試

作した結果，トンボの羽ばたきとほぼ同様な流れ場を

形成することができることが確認された．また，羽ば

たき機構が発生させる流体力は，羽ばたき周波数の

二乗に比例することを確認した． 
(4) ヘリウムガスを用いて機体重量を調整し，飛翔実験

を行った結果，トンボの自重と同定の機体を浮上させ

ることができることがわかった． 
 
本研究は文部科学省科学研究費補助金（19560182）の

援助を受けて行われた．ここに記して謝意を表する． 
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Organized structures in atmosphere; tornadoes and downbursts

K. Sassa

Dept. of Applied Science, Kochi University

ABSTRACT

Atmospheric turbulence is composed of hierarchy of various organized structures from synoptic scale to

micro scale. Tornadoes and downbursts are the most violent winds in all of them though their scales are

relatively small. It is difficult for ordinary meteorological observation systems, e.g., Doppler radar and so on,

to catch these hazard winds in detail. Then, we need experimental simulations of these hazard winds to clear

their structure and generation mechanism of them. Some recent results of our experiments on tornadoes and

downbursts are shown in the present paper.

Key Words: organized structure, tornado, tornado simulator, PIV
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タコニス振動中での境界層の挙動
石垣将宏（名大工）， 石井克哉（名大情連基セ）

Vorical flow in Boundary layers of Taconis oscillation

M. Ishigaki∗ and K. Ishii∗∗

∗ Dept. of Comp. Sci. Eng., Nagoya University,
∗∗ Information Technology Center, Nagoya University

ABSTRACT
Taconis oscillation is one of thermoacoustic oscillations. Taconis oscillation in a closed long tube
is studied by the numerical simulations of the 2D compressible Navier-Stokes equations. Both end
walls of the tube are hot (T = TH), and the central regions of side walls are cold (T = TC). A
spontaneous oscillation is amplified when the temperature ratio (TH/TC) is large, and damping when
the temperature ratio (TH/TC) is small. The time development of the vorticity and temperature
fields in the tube are analyzed.

Key Words: Taconis oscillation, viscous and thermal boundary layers

1 はじめに
細管の軸方向に急激な温度勾配を与えることで，管内
の流体が振動する現象を熱音響自励振動と呼ぶ。特に，
１本の細管内で生じる熱音響自励振動はタコニス振動と
呼ばれる。著者らはこれまで，アスペクト比が 0.005で
ある閉管内で生じるタコニス振動の数値シミュレーショ
ンを行い，ヒステリシス現象が観測されたことを報告し
てきた [1]。管のアスペクト比が 0.005よりも大きい場
合のタコニス振動を解析した結果について報告する。

2 問題設定
本研究では Fig.1に示すような両端が閉端である管を

2次元の矩形領域として扱う。管内の流体は室温で 1気
圧の気体のヘリウムを想定する。
管の幅方向に対称性を仮定する。管の角に原点O，長さ

方向に x軸，幅方向に y軸をとり，管の長さを l，管の幅
を 2wとする。本研究では l = 28cm，2w = 1.4, 2.1mm，
∆l = 7.5mm とし, 管のアスペクト比 Γ ≡ 2w/l を
0.005, 0.0075 とした。管の両端の壁を室温 TH にし管
の中央部分の壁を低温 TC にすることで，Fig.2のよう
な温度勾配を長さ∆lの領域に与える。室温 TH は一定
にして，低温部の温度 TCを変化させることで，温度比
θ ≡ TH/TC を変化させた。

O a closed tube

symmetric boundary

Fig. 1: A closed tube.

te
m
p
er
at
u
re

O

TH

TC

!l !l

l/4 3l/4l/4+!l 3l/4!!l

l

TH

Fig. 2: The temperature distribution of the tube wall.

3 基礎方程式・計算手法
基礎方程式には，理想気体の 2 次元圧縮性 Navier-

Stokes方程式系を用いる。本研究では代表速度および密
度を室温・大気圧での音速および密度とし，代表長さを
管長 l としている。数値計算には近似因子分解法に基づ
いたブロック 5重対角行列スキーム [2]を用い，時間発
展には 2次精度の 3点後退差分，対流項には 4次精度の
中心差分，粘性項には 2次精度の中心差分を適用する。
境界条件は，管壁上ですべりなし，壁垂直方向に圧力勾
配なしとした。さらに y = wを対称境界とし，対称条
件を課した。管壁の温度は中心部分で温度 TC，両端部
分で THとなるようにする。ただし，初期の温度の不連
続を避けるために，中心部分の管壁の温度は室温 TH か
ら時間経過とともに低下していき，温度 TCとなるよう
にする。

4 計算結果
Fig.3にアスペクト比Γ = 0.005の場合の温度比9.1, 5.7

における圧力の時間発展を示す。温度比 θ = 9.1では振
動状態が観測される。また θ = 5.7としたときには，ほ
ぼ静止状態となっている。
Fig.4,Fig.5にそれぞれ時間 t = 978.5, 982での管内の

渦度分布及び温度分布を示す。Γ = 0.005, θ = 9.1であ
る。Fig.4では x/l = 0.8付近，Fig.5では x/l = 0.2付
近で大きく渦が巻き上がっており，その位置で y方向に
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Fig. 3: The time history of the pressure.

大きな温度勾配が形成されていることが分かる。これら
の位置は管壁に温度勾配を与えた位置の近傍である。高
温領域では強い渦度の分布は見られないが，低温領域で
は強い渦度の分布が見られる。

x/l

x/l

vorticity

temperature

Fig. 4: The distributions of vorticity and temperature
in the tube at t = 978.5.

x/l

x/l

vorticity

temperature

Fig. 5: The distributions of vorticity and temperature
in the tube at t = 982.

次に管壁の温度比を変化させたときの圧力振幅につ
いて見てみる。Γ = 0.005, 0.0075でそれぞれ２つの初
期状態 (A),(B) を用いた結果を示す。ここで初期状態
(A)は温度比 θ = 9.1での振動状態で，(B)は 温度比
θ = 5.7での静止状態である。Fig.6に温度比 θ と管端近
傍での圧力振幅 pamp の関係を示す。◦ は Γ = 0.005:初
期状態 (A)，�は Γ = 0.005:初期状態 (B)のときの圧
力振幅である。また �は Γ = 0.0075:初期状態 (A)，×
は Γ = 0.0075:初期状態 (B)のときの圧力振幅である。
Γ = 0.005のとき，初期状態 (A)の場合は，θ ≥ 5.9

では自励振動が観測され，θ ≤ 5.7では静止状態となっ
た。初期状態 (B)の場合では，θ ≤ 6.5で静止状態が観
測され，θ ≥ 7.1では自励振動が観測された。Γ = 0.005

のとき振動状態から静止状態へと遷移する温度比 θ 1Aは
5.7 < θ 1A < 5.9であり，静止状態から振動状態へと遷
移する温度比 θ 1B は 6.5 < θ 1B < 7.1であることが分
かる。一方，Γ = 0.0075のとき，初期状態 (A)の場合
は，θ ≥ 6.1では自励振動が観測され，θ ≤ 5.9では静
止状態となった。初期状態 (B)の場合では，θ ≤ 6.7で
静止状態が観測され，θ ≥ 7.4では自励振動が観測され
た。Γ = 0.0075のとき振動状態から静止状態へと遷移
する温度比 θ 2Aは 5.9 < θ 2A < 6.1であり，静止状態か
ら振動状態へと遷移する温度比 θ 2B は 6.7 < θ 2B < 7.4
である。Γ = 0.0075の場合でもヒステリシス現象は観
測された。また初期状態 (A)のとき，6.7 < θ < 6.9で
圧力振幅が不連続に変化しており，新しい分岐点が存在
している可能性がある。
管の 1/2の幅 wと高温部における粘性境界層の厚さ

δH の比 w/δH を見積もった。Γ = 0.005，θ = 5.9では
w/δH ≈ 1.6，Γ = 0.0075，θ = 6.25では w/δH ≈ 1.9
であった。管のアスペクト比を 1.5倍にしたにも関わら
ず，w/δH の値は 1.2倍程度にしかならなかった。この
ため，Γ = 0.005と 0.0075で，遷移の温度比が同程度
の値になったと考えられる。

Fig. 6: The relationship between the square of the pres-
sure amplitude and the temperature ratio. ◦: initial
state (A), �: initial state (B).

5 まとめ
アスペクト比 Γが 0.005，0.0075である閉管内でのタ

コニス振動の数値シミュレーションを行った。管壁に温
度勾配を与えた領域付近では，強い渦の巻き上がりが生
じ，管内の流体は幅方向に大きな温度勾配をもつことが
分かった。また，低温領域でも強い渦度が観測された。
Γ = 0.005, 0.0075のどちらの場合にも，ヒステリシス
現象を観測した。Γ = 0.0075では新たな分岐点が存在
する可能性がある。今後は，更に大きくパラメータを変
化させ，管の幅と粘性境界層の厚さの比w/δHを変化さ
せた場合の解析を行う必要がある。
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[1] M.Ishigaki et al, Theor. Appl. Mech. Jap., 56,

pp.307, (2008)

[2] Y.Shida et al, AIAA J., 25, pp.408, (1987)

[3] N.Rott, Z. Angew. Math. Phys., 20, pp.230,
(1969) & 24, pp.54, (1973)
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二次元モデルから発生するエオルス音の特性 

藤田 肇（日大総科研）

The characteristics of the Aeolian tone generated from two-dimensional models 

Hajime Fujita 
Nihon University 

ABSTRACT 
The characteristics of the Aeolian tone generated from two-dimensional cylinders with various cross 
sections are studied experimentally in a low noise wind tunnel. Models are a circular cylinder with 20 
mm diameter, square cylinder of 20 x 20 mm cross section, square cylinder with rounded corners and a 
half-round-half square (HRHS) model. The Aeolian tone is found minimum in the HRHS model when 
circular part is facing to the flow. The Karman vortex generation occurred at far more downstream 
compared with other models and this is the reason for the minimum Aeolian tone generation.  

Key Words: aerodynamic noise, Karman vortex shedding, circular cylinder, square cylinder 

1. 序論

 流れの中の二次元柱状物体から放出される

Karman 渦によって発生するピーク性の音は，エオル

ス音（Aeolian tone）としてよく知られている。エオ

ルス音の特性を把握することは，高速車両のパンタ

グラフなどから発生する空力騒音を制御する上で重

要である。ここでは，円柱，角柱その他変形断面モ

デルから発生するエオルス音の特性を実験的に研究

し，モデル後流との関連から，エオルス音発生メカ

ニズムとその制御法を考察する。

2. 実験装置

 実験に使用した低騒音風洞は，噴出しノズル寸法

300 mm (幅) ｘ 200 mm (高) ，最大風速は 28 m/s で
あるが，ここに示す実験では 13.5 m/s を主として用

いている。このときの暗騒音レベルは LA=25 dB で

ある。モデル長さは 200 mm であり，両端には流

れとの干渉と音の反射を避けるために，音響透過性

の端版が用いられている 1)。

使用したモデルは図 1 に示すように，直径 20 mm
の円柱，1 辺 20 mm の角柱(コーナーR 有無)および

変形断面(HRHS)モデルであり，レイノルズ数は

19,000 程度である。

      角柱モデル

             R=0, 1, 2, 5 mm 
 
                   HRHS モデル 
                             
 
 

図１ モデル断面形状

3. 断面形状の発生音への影響 2), 3)

 角柱及びかまぼこ型のストロハル数を求める

ための径は，迎角を付けたときの，正面から見た

投影寸法を用いる。迎角は，HRHS 型は，半円柱

部分が主流に正対する場合を 0°, 角柱部分が主流

に正対する場合を 180°とする．実験は主流速度範

囲 8～27m/s で行ったが，ここでは代表例として

13.5 m/s の結果を示す。

 図 2 に，ストロハル数の，迎角に対する変化を

示す．R=0 の場合，従来の実験結果を再現してお

り，再付着の発生は約 13º である．R の増加とと

もに，再付着の起きる迎角が減少し，かつストロ

ハル数が増加する傾向が見られる。円柱のストロ

ハル数が約 0.2 であり，迎角 0°におけるかまぼこ

型角柱もストロハル数が 0.21 という値を示して

いることから，角柱に大きな R を付けることでス

トロハル数は増加し，次第に円柱のそれに近づい

ていくことが分かる。 

図 2 ストロハル数の迎角に対する変化
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 図 3 にピークレベルの迎角に対する変化を示

す．迎角 0°でのピークレベルは，R=0.5～2mm
においては R の増加とともに若干レベルが減少

しているが，R=5mm では急激に減少しており，

迎角 0°で“谷”となっている。迎角が±20°以

上ではRの増加とともにピークレベルが増加して

おり，±45°では，R=0 と 5mm では 10dB もの

差になっている。 
 

図 3 ピークレベルの迎角に対する変化

図 4 に，HRHS の迎角 180°付近のストロハル数

とピークレベル変化を示す．ストロハル数は R=0
角柱の迎角 0°の場合とほぼ同様で，ピークレベ

ルは R=5 の場合に近い。

図 4 HRHS α=180° ピークレベルとストロハル数

 表１に，各角柱及び円柱(R=10)と HRHS のピー

クレベルの比較を示す。α=0°の場合，R=0 と HRHS
では 30dB の差がみられ，円柱はそのほぼ中間の

値となっている。R が小さいほど前縁で大きな剥

離渦が発生し，その結果ピークレベルが増加する

と思われる。一方，α=45°では，R=1, 2 では R=0
より若干増加し，R=5 で最大となっている。これ

は，R=0 では剥離点がシャープエッジに固定され

ているのに反し，R が大きくなるにつれて剥離点

の時間的変動が大きくなり，それに伴ってピーク

レベルが増加すると思われる。これは，

HRHS(α=180°)でさらに高いピークレベルを示し

ていることからも推察できる。

 これらの結果から，円柱，角柱など鈍頭物体で

は，剥離渦を小さくすること及び剥離点を固定す

ることがエオルス音の低減に有効と思われる． 
 

表１ Peak Levels [dB] 
R α=0° α=45° 
0 69.4 52.4 
1 68.8 55.5 
2 66.1 54.3 
5 60.3 60 

10 (円柱) 52.0 52.0 
HRHS 38.6  
HRHS 63.0 (α=180°) 

 
 図 5 に，各モデルの後流中の速度変動の最大値

を示す。HHO の後流では，モデル直後で速度変

動がきわめて小さく，x=20 mm 程度から増加し

始めて，x＝40 mm で円柱とほぼ同じ後流構造に

なる。X＝20 mm 以下ではカルマン渦は形成され

ず，他のモデルに比べてはるか下流の 40 mm 程

度で渦が形成されることが，この場合ピークレベ

ルが低いことの原因と思われる。 
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図 5 各モデル後流中の最大速度変動

4. まとめ

 円柱，角柱(角の R 変化)，半円半角柱から発生す

るエオルス音のピークレベルとストロハル数を実験

的に研究した。発生するカルマン渦が大きいほど，

また渦の形成場所がモデルに近いほどピークレベル

が高くなることが判明した。

参考文献

1) 藤田他 4 名，機論 B62, (1966) pp. 187-193 
2) 藤田，羽吹，機講論(流体工学部門講演会)G405, 

(2001)
3) H. Fujita, et al, Proc. INTER-NOISE 2006

20

30

40

50

60

70

80

-60 -40 -20 0 20 40 60

Angle of Attack α [deg]

P
ea

k 
Le

ve
l [

dB
]

R=0 R=1 R=2 R=5 HRHS

20

30

40

50

60

70

120 140 160 180 200 220 240

Angle of Attack α [deg]

P
ea

k 
Le

ve
l [

dB
]

0

0.05

0.1

0.15

0.2

0.25

S
t

PL St

This document is provided by JAXA.



69「境界層遷移の解明と制御」研究会講演論文集（第 41 回・第 42 回）

This document is provided by JAXA.



70 宇宙航空研究開発機構特別資料　JAXA-SP-08-006

This document is provided by JAXA.



71「境界層遷移の解明と制御」研究会講演論文集（第 41 回・第 42 回）

硬式野球ボールの空力特性に対する縫目の影響

横山 佳之 電通大院 高見 圭太 電通大院 田中 潤一郎 電通大院
宮嵜武 電通大院 姫野 龍太郎 理研

緒言
硬式野球ボールは粗度として縫目を持ち，またその投

球は様々な回転状態にある為 その空力特性はスポーツ
科学の観点ばかりではなく，流体力学的にも興味深い．
球に働く抗力がある 数で急激に減少する現象は

ドラッグクライシス と呼ばれる 球体に粗度を与えた
り，回転を加えることにより，発生する 数 臨界
数 が低減する ドラッグクライシスが硬式野球
ボールのストレートボールで発生したという報告もあ
る ．一方 回転する真球では負のマグナス効果とい
う現象が知られており この現象の硬式野球ボール
での発生については意見が分かれている ．
また，近年「ジャイロボール」と呼ばれる変化球が

話題になっている．この変化球は進行方向と回転軸方
向が一致し，ライフル回転をしているボールである．
姫野は においてジャイロボールの直接数
値計算を行い，進行方向へ向けている縫い目の違い
シーム， シーム によりその抗力係数が大きく異なる
ことを示唆した ．
本研究では高速度ビデオカメラを用いた野外実験に

よって，バックスピンするストレートボールとライフル
回転するジャイロボールの空力特性を計測した．また，
硬式野球ボールの表面の縫い目の影響，球の種類によ
る空力特性の差異を検証するために，試験球を三種類
用意し，その空力特性の 数依存性・スピンパラメー
タ 依存性を検証した．それらの結果より，ジャイ
ロボールのドラッグクライシスがプロ野球投手の投
球し得る 数領域で起きること，そしてストレート
ボールに負のマグナス力が働く可能性について示す．

回転無次元速度． ． ボールの回転数
ボール半径， ボール速度

野外測定
測定レイアウト

測定装置の配置を図 に示す．ボールの投球にはピッ
チングマシンを用いた．これをピッチングプレートの
位置に配置し，スリット光を照射できる特殊な照明装
置 台を， 間隔でバッテリーライン上に並べ，ポ
リカーボネイトボードをホームベース頂点上に設置す
る．ボールを撮影する高速度ビデオカメラ をバッテ
リーラインの延長線上 に配置し，ボードに向かっ
て発射されたボールをボード越しに撮影した．

図 実験装置の配置図

試験球
今回使用した試験球の詳細な情報を表 に示す 　

内は標準偏差 ．試験球は日本プロ野球公式球 以降
ボールと表記 ，メジャーリーグ公式球 以降

ボールと表記 ，真球の三種類を用意した．表 より
ボールは ボールより 縫い目の高さを直

径で規格化した値 が大きいことが分かる．この 種類
のボールを使用し，縫い目が球周りの流れに及ぼす影
響について検証を行った．

社製「 」 撮影は で行った
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表 1: 試験球の詳細データ [測定は本学所有の三次元測定器 (東京精密社製『XYZAX GC600 D-34S』)]
JPN(Unitex) USA(Rawlings) 真球

直径 (m) 7.203× 10− 3[4.3× 10− 4] 7.321× 10 − 3 [7.9× 10− 1] 7.159× 10− 3

重量 (kg) 0.145[ 1.8× 10 − 3 ] 0.142 [ 2.5× 10− 3 ] 0.1349

縫目の高さ (m) 0.730× 10− 4 [0.50× 10− 5] 1.17× 10− 4 [1.8× 10− 5] —–

CSH 1.0× 10− 2[0.92× 10− 3] 1.6× 10− 2[1.0× 10− 3] —–
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図 2: CDヒストグラム:(左)ジャイロ，(右)ストレート

2.3 解析手法

CD，u0はスリットライト及びボード(図1)の通過時間
を映像から算出し，運動方程式のx成分から導かれる式
から最小二乗法を用いて算出した．またCLZは，映像
からボールのz座標の時間変化を読み取り，運動方程式
からべき級数展開により導かれた式から最小二乗法を
用いて算出した．解析手法の詳細は谷口ら [6]に譲る．

3 誤差の検証
3.1 CD:ライト読み取り誤差

CD算出の際の読み取り誤差は，意図的にライト通
過フレームを ランダムに±0.5フレーム動かし，10,000
回計算することで見積もった．読み取り誤差は速度
にほぼ比例し，最大で12％程度となった．4章以降の
結果にエラーバーとして記載した．また，測定系全
体の誤差を確認するために JPNボールと真球を用い
てRe ≈ 1.4× 105，SP ≈ 0.12のジャイロボールとスト
レートボールを約30球測定した(図2)．両球種の硬式野
球ボールの測定結果に含まれる誤差は10％程度，真球
においては5％程度と見積もられた．野球ボールでは,
スリットライト読み取り誤差よりも少し大きな値と
なったが, 真球ではほぼ読み取り誤差と一致した．野
球ボールの場合では, 投球ごとにシームが僅かにばら
つき，それが誤差を大きくしていると考えられる．

3.2 CLZ読み取り誤差

CLZの読み取り誤差は，映像から読み取ったピクセ
ルを乱数を用いて故意に±0.5ピクセルばらつかせ，
10,000回計算することで見積もった(図3)．その際，CD

の読み取り誤差を考慮し，解析で用いるCDも乱数を
用いて標準偏差内でばらつかせた．読み取り誤差は全
てのデータでほぼ10％以下となった．4章以降の結果
ではエラーバーとして記載した．また，CDと同様に
測定系全体としての誤差を検証した. 測定結果に含ま
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図 3: CLZ ヒストグラム (ストレート)

れるCLZの測定誤差はCDに含まれる測定誤差よりも
大きく，硬式野球ボールで20％程度となった．この値
は, 読み取り誤差よりもかなり大きくなり, 「僅かな
シーム位置の違い」の影響で測定誤差が大きくなった
と考えられる．

4 解析結果
4.1 ジャイロ(JPN)

ジャイロボール (JPNボール:SP ≈ 0.12, 0.23, 0.35)に
おけるCDのRe数の依存性を図4に示す．全てのSPに
おいてCDにRe数依存性が見られた．また，シーム
の違いによりRe数への依存性に大きな差が出た．4
シームではCDはRe数の増加に伴い，徐々に減少し
た．一方，2シームにおいてはCDが2段階に減少した．
SP ≈ 0.12では 0.8× 105 < Re < 1.1× 105と 2.0× 105 <

Re < 2.2×105 ，SP ≈ 0.23では0.7×105 < Re < 1.0×105

と 1.7 × 105 < Re < 1.8 × 105の二つの領域で急激に
減少し，Re ≈ 2.2× 105でCD ≈ 0.20，Re ≈ 1.8× 105 で
CD ≈ 0.18の極小値を取った．また，SP ≈ 0.35では
Re < 1.3× 105の領域ではCD ≈ 0.3でほぼ一定の値とな
るが1.3× 105 < Re < 1.7× 105の領域で急激に減少し，
Re ≈ 1.7× 105でCD ≈ 0.2の極小値を取った．このSP
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図 4: CD-Re数関係図 (ジャイロ):(左)SP ≈ 0.12，(中)SP ≈ 0.23，(右)SP ≈ 0.35
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図 5: CDヒストグラム (ジャイロ):(左)Re ≈ 1.45× 105，(中)Re ≈ 1.65× 105，(右)Re ≈ 1.78× 105

ではRe < 0.9× 105の領域で，2シームジャイロボール
が他のSPと同様にCDの値が減少する傾向が見られる
可能性がある．
Luthander et al. [2]は，ライフルスピンをする真球に
対して風洞実験を行い，SPが大きくなるほど臨界Re

数が低減することを見出している．この結果と我々の
結果は定性的に一致した．各SPにおけるCDがRe数の
増加とともに減少する現象はジャイロボールのドラッ
グクライシスであり，シームの違いにより境界層の
乱流遷移過程に差異が生じるため, ドラッグクライシ
スの現象が異なると解釈することもできる．しかし
我々の測定では, 推測の域を出ることができないので，
ジャイロボールに対して直接数値計算や風洞実験など
で境界層の乱流遷移過程の詳細，後流の詳細な構造を
調べていく必要があると考えられる.
投手が投球可能なRe数領域で, シームの違いによるCD

値に差が出ることを確認するために，SP ≈ 0.23のジャ
イロボールに対して測定を別に行った．Re ≈ 1.45× 105，
1.65× 105，1.78× 105において2シーム，4シームそれぞ
れ30球程度測定を行い，結果をヒストグラムにまとめた
(図5) 3．それぞれの結果より，2シームの方が4シームよ
りもCDが小さいことが確認された．また，SP ≈ 0.23
で，2シームのCDが極小値を取るRe ≈ 1.78× 105での
ヒストグラムからも，このRe数域で2シームのCDが
CD ≈ 0.23付近の小さい値を取ることもわかる.

4.2 ストレートボール
4.2.1 CD，CLZのRe数依存性 (JPN,Sphere)

まず JPNボールと真球 (Sphere)の CD のRe数依存
性を図 6に示す．JPNボールのCDはSP ≈ 0.12, 0.23に
おいて，Re数の増加に伴い減少し，SP ≈ 0.12では
Re ≈ 1.5×105，SP ≈ 0.23では1.3×105 < Re < 1.4×105

で両SPともCD ≈ 0.3程度の最小値を取った．その後は,

3Re数は±2000～3000程度のばらつきを含む.

両SP共にRe数と共にCDは徐々に増加した．SP ≈ 0.35
では Re < 1.0 × 105では CD は Re数と共に増加する
が，Re > 1.0× 105ではCD ≈ 0.35で一定の値を取った．
SP ≈ 0.35については，Re < 0.7× 105において他SPと
同様のRe数依存性が見られる可能性が高い．また全て
のSPにおいて有意なシームによる差は見られなかった．
次に, JPNボールと真球のCLZとRe数依存性を図7に示

す．JPNボールのCLZは，SP ≈ 0.12，0.23ではRe数と共
に増加した．SP ≈ 0.12ではRe > 1.5×105で，SP ≈ 0.23
ではRe > 1.4× 105ではCLZの値がCD ≈ 0.2, 0.27で一定
の値を取った．SP ≈ 0.35ではRe数と共に増加するが，
Re > 1.0× 105ではCLZ ≈ 0.3で一定の値を取った．全
てのSPにおいて，2シームよりも4シームの方がCLZ

の値が大きい傾向が見られた．
CLZの増加が鈍化し, 一定の値に漸近した. このとき

のRe数は「CDが最小値を取るRe数」と概ね一致した．
このRe数域で, 境界層の性質が変化している可能性が
ある．
真球のCDは，SP ≈ 0.12ではCD ≈ 0.5でほぼ一定の
値となった．一方，SP ≈ 0.23ではCD ≈ 0.5でほぼ一定
の値を取るが，Re > 1.6× 105において減少した.また
SP ≈ 0.35では，CDはRe数に増加に伴い減少してい
き，1.2× 105 < Re < 1.7× 105でCD ≈ 0.37の一定の値
をとり，その後CDは若干減少する傾向が見られた．こ
の結果は回転する真球のドラッグクライシスと推測さ
れ，このRe数領域で境界層の性質が変化していると
思われる．
真球のCLZは測定したRe数域の大部分で負の値を取っ
た．Taneda[4]は真球に対し水槽実験を行い，SP = 0.12
ではRe ≈ 1.2× 105，SP = 0.23ではRe ≈ 0.9× 105さら
にSP = 0.35ではRe ≈ 0.7× 105付近で負のマグナス効
果が発生するとしている．我々の結果と比較すると
SP ≈ 0.12及びSP ≈ 0.23では正から負への切り替わる
Re数に一致が見られた．
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図 6: CD-Re関係図 (ストレート):(左)SP ≈ 0.12, (中)SP ≈ 0.23, (右)SP ≈ 0.35
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図 7: CLZ -Re関係図 (ストレート):(左)SP ≈ 0.12, (中)SP ≈ 0.23, (右)SP ≈ 0.35

4.2.2 CD，CLZのSP依存性 (JPN，Sphere)

次に, Re ≈ 0.65× 105，1.1× 105，1.6× 105にRe数を
固定して, SP依存性を調べた．
JPNボールのCDは, SPの増加に伴い徐々に減少し,

CLZ は徐々に増加していく傾向が見られた. また，
Re ≈ 1.1× 105，1.6× 105ではシームによるCDの値の明
確な差は見られなかったが，Re ≈ 0.65× 105のSP ≈ 0.1
付近において，4シームの方が大きな値となった. さら
に, Re ≈ 0.65× 105でのCLZは, SP < 0.3の領域で負と
なった．2シーム，4シーム共にSPの増加と共にCLZの
増加, つまり「正のマグナス力」への立ち上がりが見ら
れた. そのときのSPは, 2シームがSP ≈ 0.30付近であ
るのに対し，4シームではSP ≈ 0.25と違いが見られた．
真球のCDはSPに依存せず一定の値を取るが，ある

SPを境に真球のCDの方が野球ボールよりも小さくなっ
た．Aoki et al.[8]はUSAボール(4シームのみ)と真球の空
力特性のSP依存性を風洞実験により求めているが, 我々
の得た「真球のCDの方が野球ボールよりも小さくなる
Re数，SP領域」は, Aoki et al.の結果と概ね一致した．
SPの増加により，ドラッグクライシスのような現象が
起きている可能性がある．CLZは，Re ≈ 1.6× 105にお
いて, SP > 0.1領域では負のマグナス力が観測できた．
Taneda [4]によれば，Re ≈ 1.1× 105では0.2 < SP < 0.6
の領域で，Re ≈ 1.6× 105ではSP ≈ 0.1の領域で負のマ
グナス力が発生するとしており, Re ≈ 1.6× 105の場合
では, 我々の結果と概ね一致した.
4.2.3 CD,CLZのRe数依存性 (USA)

USAボールのCD,CLZはともに，JPNボールと同様の
Re数依存性が見られた．各SP毎に比較すると，JPN
ボールと同様の現象が，CD,CL共にRe数が約2× 104低
い領域で見られた．原因として，CSHが大きい試験球の
方が球周りの境界層の乱流遷移を促進させ，現象が低
いRe数域にシフトした結果と考えられる．しかしUSA
ボールは，CSHなどの個体差が大きく，品質のばらつ
きが大きい為，今後詳しく検証していく必要がある．

5 結言
ジャイロボール:我々はジャイロボールのドラッグク

ライシスのような現象を捉えた．CDのRe数依存性は
シームにより明確に異なることを発見した．特に, 2
シームでは2段階にCD値が激減する結果を得た．今後,
風洞実験や数値計算により現象の詳細を解明したい．
ストレートボール (JPN,Sphere):JPNボールのCD

は測定範囲において，全てのSPにおいて同様のRe数
依存性を示した．これはストレートボールのドラッグ
クライシスとも考えられる．またこのCDはSPへも依
存する．CLZのRe数依存性及びSP 依存性を確認し，
CLZはRe数もしくはSPが増加すると一定となる現象
を確認した．CDが最小値を取るRe数とCLZが一定とな
るRe数は概ね一致した．真球のCDではSP ≈ 0.23, 0.35
において，ドラッグクライシスのような現象を確認し，
さらにSPにも依存し，あるSPに達するとCDは減少
した．CLZには負のマグナス力の発生を確認し，その
発生領域はTaneda[4]の水槽実験結果と概ね一致した．
ストレートボール(USA):USAボールのCD,CLZとも

にJPNボールと同様のRe数依存性を確認した．またこ
れらの現象は，JPNボールよりも低いRe数域で発生し
た．この原因として，CSHが大きい方が乱流遷移を促
進させた結果であると考えられる．
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ABSTRACT 
Particle methods are meshless simulation techniques in which motion of continua is 
approximated by discrete dynamics of a finite number of particles. Therefore they have a great 
degree of flexibility in dealing with the complex motion of surfaces or boundaries. In this study, 
novel particle methods are developed as discrete Hamiltonian systems which approximate the 
infinite dimensional Hamiltonian systems for incompressible fluid flows and nonlinear 
elastodynamics. Some numerical tests indicate the excellence of these methods in conservation 
of mechanical energy as well as linear and angular momenta. 
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1. �論 
粒子法 1)は、連続体の運動を離散粒子群の運動として

近似する数値計算手法であり，これにより飛沫を伴う砕

波、固体の破砕など非常に複雑な現象が解析できるよう

になると期待されている。現在までに、SPH(Smoothed 
Particle Hydrodynamics)2),3)、MPS(Moving Particle 
Semi-implicit)1),4)法等の手法が提案されており、有限体

積法、有限要素法など格子を用いる手法では難しかった

非常に複雑な現象に対しても適用が試みられている5),6)。 
一方，粒子法は有限体積法、有限要素法などと比べる

と新しい計算手法であり、計算精度の点などで未だ検討

すべき課題が残されている。本研究では、粒子法の高精

度化を目指す一つの試みとして、Hamiltonianに基づく

粒子法を開発した。これは、連続体の運動を支配する無

限自由度のLagrangianを直接離散化して有限自由度の

Lagrangian を得て、それを Legendre 変換することに

よって粒子群の運動を記述する Hamiltonian を導出す

るもので、その数値時間積分法にHamilton系の構造を

離散化後も保存することが保障される symplectic スキ

ームを採用することにより、力学的エネルギー等の保存

量を精度良く保存する計算手法を構築した 7),8)。 
以下、本論文では２章で Hamiltonian に基づく粒子

法を簡単に解説し、３章に計算例を示す。最後に４章で

結論を述べる。 
 

2. Hamiltonianに基づく粒子法 
(1)連続体のLagrangian力学 
 非圧縮非粘性流れのLagrangianは次のように表され

る。 

  [ ] ( ) ( ) ( ) ( )[ ]∫Ω ⎭
⎬
⎫

⎩
⎨
⎧ −−=

0

1
2

:,, 20 aaaaqaqq dJt ttttt λρ
&&L  

ここでa は流体粒子のラベルとなる Lagrange 座標で、

その定義域は流体の初期配置 0Ω をとるものとする。

( ) ( )aqaqr tt == , は Lagrange 座標a に対応する流体粒

子が時刻t でとる空間配置（Euler 座標）であり、微分

同相写像 ( )tt ,: aqaq a を各時刻 t で指定することによ

り流体の運動が完全に記述される。 ( ) ( ) ttt ∂∂= /,: aqaq&
は Lagrange 座標a に対応する流体粒子の速度である。

0ρ は Lagrange 座標上の密度であり、したがって上記

Lagrangian の第１項は運動エネルギー分布を表してい

る。 ( )aq ∂∂= /det: tJ は時刻t における流体変形 ( )aqt の

Jacobianであり、流体の（初期配置からの）体積変化を

表している。λ は非圧縮条件 1=J に対する Lagrange
の未定乗数であり、非圧縮流れの圧力に対応する。 
 一方、Euler 座標上の密度場はLagrange 座標上の密

度場 0ρ により 

  ( ) ( ) ( )( )∫Ω −=
0

,:, 0 aaqrar dtt δρρ  

と定義される。ここでδ はDiracのδ関数であり、この

定義式は質量保存則 ( ) ( ) rraa dtd ,0 ρρ = と同値である6)。

これを用いると、非圧縮流れのLagrangianは 
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と表される。このLagrangianに対する最小作用の原理

から、Euler方程式 
 ρλ /−∇=q&&  
が導出される 7)。 
なお、弾性体についても、同様にしてLagrangianに

よりその運動を記述することができる 8)。 
 
(2)粒子法のLagrange力学的定式化 
 Lagrange 座標上の流体領域 0Ω を Naa ∆⋅⋅⋅∆ ,,1 のN
個の微小領域に分割して、それぞれの微小領域上で 

 
( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )
( ) ( ) ( )tJJ

ttt

iti

ititit

≈≈
≈≈≈

aa
aqaqqaq

  ,
  ,  ,  ,

00 ρρ
λλ&&

 

と各変数を定数関数で近似する。さらに δ関数を近似す

る滑らかな関数 δf を導入して、Euler座標上の密度を 

 ( ) ( )( )∑
=

∆−≈
N

j
jjj tft

1
0, aqrr δρρ  

と離散近似すると、先述の非圧縮流れのLagrangianは 
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 iiim a∆= 0: ρ  
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qq
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と離散化することができる。ここで ia∆ は微小領域 ia∆
の体積を表している。この離散化されたLagrangianは、

0→∆ ia の極限で Ni ,,1 ⋅⋅⋅= に関する和が 0Ω 上の積分

に収束するといった意味で、非圧縮流れの Lagrangian
を近似している。その一方で、この離散化 Lagrangian
は位置 ( )tiq ，速度 ( )tiq& および質量 im の粒子群の

Lagrangian であるとみることができる。実際、この

Lagrangian に Hamilton の最小作用の原理を適用する

と、粒子群の運動方程式 

 ( )∑
=

′⎟
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が得られる 7)。ただし 
 ijij qqq −=:  

 ( )∑
=

=
N

j
ijji fm

1

: qδρ  

と定義した。なお、弾性体の場合についても同様に

Lagrangianを離散化することが可能である 8)。 
 
(3)粒子法のHamilton力学的定式化 
 Legendre変換： 
 ii L qp &∂∂= /:  

 LH
N

i
ii −⋅= ∑

=1

: qp &  

を施すと、上記の離散化Lagrangianはholonomicな拘

束条件 
 ( ) 0,,1 =⋅⋅⋅ Nig qq  
をもつHamiltonian 
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に変換される。このとき、先述のLagrangeの運動方程

式はHamiltonの正準方程式 
 iiii mH // ppq =∂∂=&  
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と同値である。このHamilton系の配位空間Mは上記の

holonomic拘束条件（これは連続体の体積一定の条件に

対応する）から定まる 
 ( ) ( ){ }Nigi

N
N ,,1 0 ,,: 3

1 ⋅⋅⋅==∈⋅⋅⋅= RqqM  

であり、その配位空間 M∗T は速度ベクトル ( )TNqq && ,,1 ⋅⋅⋅
が配位空間に接する条件（これは連続体の速度場の非発

散条件に対応する）より 
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である。弾性体についても、同様の Hamiltonian 粒子

法の定式化が可能である 8)。 
 
(4)数値時間積分法 
 holonomic な拘束条件をもつ Hamilton 系に対する

symplecticスキームとしてRATTLE法を挙げることが

できる 9)。これを上記のHamilton系に適用すると 
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と表される。ここで、∆t は時間ステップ幅であり、

上添字 2/1 , +nn および 1+n はそれぞれ時刻 t = tn 

≡t0+n∆t, t = tn+1/2≡tn+∆t/2 および t = tn+1≡tn+∆t にお

ける値であることを示す。このRATTLE法は次の

ようにして時間進行することができる。すなわち、

第１式を第２式に代入し、さらにそれを第３式に

代入するとλj
n+1/2 を未知数とする非線型方程式が

得られる。これを Newton-Raphson 法により解き

λj
n+1/2を求める。また、これを用いて第２、第３式
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より運動量と位置を更新する。さらに、第４式を

第５式に代入することによりλj
n+1 に関する線型方

程式が得られるが、これを解くことによりλj
n+1 を

求める。また、これを用いて第５式より運動量を

更新する。 
 
3. 計算例 
 本章では、Hamiltonianに基づく粒子法による矩形容

器内定在波の計算例について示す。この例題については、

初期振幅と水深との比に関する二次の項までの

Stokes 摂動展開を用いて非線型波動の解析解が導

かれており 10)、これと数値解を比較することによ

り Hamiltonian に基づく粒子法の計算精度を検討

した。 
 
(1)計算条件 
図１に計算体系と初期条件を示す。水深 h は静止

状態で 1.0m である。初期の波形は、 0η を初期の表

面変位として 
 ( ) ( ){ }2/cos0 λη += xkAx  
とした。 hA 1.0= は振幅、 λπ /2=k は波数、 m2=λ
は波長である。ただし水平方向に x 座標を、鉛直方

向に y 座標をとり、波長 λ は容器の幅とした。計算

領域は 

 ( )
⎭
⎬
⎫

⎩
⎨
⎧

≤≤−≤≤−∈ hyhxyx   ,
22

 , 2 λλR  

であり、 0=y を静止時の水面位置にとった。なお、

容器の壁面境界を与える代わりに x 方向に周期境

界を仮定した。初期の速度は一様に０である。 
初期粒子は初期水面の下に正方格子上に配置し

た。したがって、初期水面形状は階段状に近似さ

れることになる。正方格子の間隔は 0.01m とし、

そのときに必要となる粒子数は 20099 である。時

間ステップ幅 t∆ は 3100.1 −× 秒とし、計算は５秒ま

で行った。 
 

( ) ( ){ }2/cos0 λη += xkAx

mh 1=

m2=λ

289 smg /.=

x
yη

hA 10.=

 
図１ 計算体系と初期条件 

 
(2)計算結果 
容器中央における水位の変化について、計算結果

と解析解を比較したものを図 2 に示す。ここ

で、”linear theory”は Stokes 摂動展開の初項の線

型解を意味しており、”second order theory”は二次

までの非線型解を意味している。計算結果は、少

なくとも最初の３サイクル程度までは、線型解よ

りも非線型解に近いものとなっており、非線型効

果が妥当に計算できていることを示している。実

際、線型解は常に一定の振幅で水位が振動するの

に対して、数値解と非線型解は１番目と３番目の

極大値が２番目の極大値よりも高く、２番目の極

小値が１番目と３番目の極小値よりも低くなって

いる。これは非線型波に特有の挙動である。 
 

 
図２ 容器中央における水位の変化 

 
また、粒子配置の時間変化を図 3 に示す。容器

中央の水位が１回目の極大値をとる 0.6 秒の時点

では、線型波のものよりも尖った波形となってお

り、これが図 2 に見られる線型波よりも高い極大

値に対応している。これに対して容器中央の水位

が１回目の極小値をとる 1.1 秒の時点および２回

目の極大値をとる 1.7 秒の時点では、線型波のもの

よりも緩やかな波形となっており、これらが図 2
に見られる線型波よりも高い極小値、低い極大値

に対応している。また、波形がほぼ平坦になる 0.3
秒および 0.9 秒の時点では高次モードを確認する

ことができる。これも非線型波に特有のものであ

る。以上の傾向は、各時刻の波形を水深で規格化

して示した図 4 においてより明確に確認すること

ができる。 
ただし、３サイクル以降の数値解の振幅は，全

力学的エネルギーが図 5 に示すように精度良く（初

期値の 0.001％以内の誤差で）保存されているのに

もかかわらず、徐々に減衰する傾向が見られる。

これは、粒子法の計算において徐々に粒子の運動

がランダム化し、全体の波の運動エネルギーが小

スケールのランダム運動のエネルギーに変換され

る傾向にあることによるものである。これはほと

んど全ての粒子法に共通する問題点であり、運動

のランダム化が起こらないような粒子法の開発は

今後の課題である。 
なお、複雑な自由表面挙動を伴う非圧縮流れに対

する計算手法で力学的エネルギーを保存するもの

は、粒子法に限らず有限体積法、有限要素法等の
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円管乱流の速度分布 
 

西岡通男（京大） 
 

 Velocity profile of turbulent pipe flow 
 

Michio.Nishioka 
Graduate School of Eng., Kyoto University 

 
ABSTRACT 

Recent experimental studies on flat plate turbulent boundary layer and turbulent pipe flow show that the 
results contradict the classical view of a Reynolds number independent logarithmic overlap region. This poses 
serious problems directly related to our understanding of the structure and scaling of wall-bounded flows. We 
take up one of such problems, namely, a re-examination of the velocity profile for the whole layer.  We need 
such a type for the velocity profile that can describe the effect of the Reynolds number.  And we here focus 
on the Reichardt-Finley composite velocity profile and show that it well represents the velocity profile of 
turbulent pipe flow.  Indeed we can determine the constants κ and B of the logarithmic profile from the 
velocity data by optimizing the profile fitting.  

 
Key Words: turbulent wall-bounded flow, law of the wall, velocity defect law, combined velocity profile 

 
1. まえがき 
壁乱流の速度則として対数分布は周知であるが，最近

の実験によって，対数分布に関する従来の定説が見直さ

れ 1)，流れの構造，スケール，速度分布に関する問題，

Clauser チャートやプレストン管による壁面摩擦評価法

の再検討，さらには高レイノルズ数特性など，実験に携

わるものにとって切実な問題が提起されている．そこで

筆者は，第４１回研究会報告で述べたように，壁面剪断

応力の高レイノルズ数漸近特性，壁法則に従う内層の挙

動，複合速度分布による速度場の表現などの問題に取り

組んでいる．本稿ではまず壁乱流の速度則に関する従来

の定説と最近の実験について概要を述べた．次に円管乱

流の実験の速度データをReichardt-Finley複合速度分布に

より解析し，この複合分布の有効性を調べている． 
 

2. 従来の定説と最近の実験結果 
壁乱流の内層は速度スケール uτ ，長さスケール

ν/uτ を用いて記述され，流れ方向（x-方向）速度 U
の y-分布は次式に従う（壁法則）．  

)()/(/ ++ === yfyufuUU νττ          (1) 
ここで，摩擦速度 uτ = (τw/� )1/2，τw = 壁面剪断応力，

�  = 密度，ν = 動粘性係数である．外層が摩擦速度

uτ と境界層厚さ δ で記述される速度欠損則 
 )/( δygUU =− +

∞
+                (2) 

に従い， (1)，(2)式の成り立つ領域が部分的に重なる

場合には，その重なり領域 (オーバラップ領域)において

次の対数分布が成り立つ． 
ByU += +−+ ln1κ               (3) 

この考えは Millikan(1939)が管内流で示したもので，

Prandtl(1925)の混合距離理論による結果を支持し，境界層

を含む壁乱流に広く適用されてきた．定数は実験で決定

され，円管流・矩形管流・境界層に対し 
  カルマン定数κ = 0.4 or 0.41， B =4.9～5.2  (4) 
が普遍的な値として認められてきたし，また，重なり領

域の範囲は50～70 < y+<0.15δ +と考えられてきた: δ + 

=δ uτ /ν． 1968年の乱流境界層計算法Stanford会議ではκ 

=0.41, B =5.0 が採用され，100 < y+ < 300 の範囲の速

度データが(3)式を満たすように摩擦速度（あるいは

壁面剪断応力）を決めるデータ整理法も提案された．

これが従来の定説の概要である． 
 最近の実験の特徴は壁面摩擦応力の直接計測で

ある．すなわち，速度データが(3)式を満たすように

摩擦速度・摩擦応力を決めるのではなく，速度デー

タ と は 独 立 に ， floating element 法 や oil-film 
interferometry 法によって壁面剪断応力を計測する．

平板乱流境界層を調べた Osterlund et al. 2)は熱線計

測した速度分布データと oil-film 法で測った壁面剪

断応力データからκ = 0.38，B =4.1 の値を定め，さら

に(3)式が成り立つ重なり領域については，運動量厚

さレイノルズ数 R� >6000において現れ始めて200 < 
y+<0.15δ +の範囲を占めると結論している．この下限

値 200は従来の 50～70という値と明らかに異なる．

同様の手法で行われた Nagib et al. 3)の実験でも同じ

特性が確認され，定数値κ = 0.384，B =4.173 が得ら

れている．実は，これらとほとんど同じ実験結果が

既に 1940 年に公表されている．それは floating 
element 法 で 壁 面 摩 擦 応 力 を 直 接 計 測 し た
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第４１・４２回研究会の��と成果 
 

「境界層遷移の解明と制御」研究会は平成１９年度中

に２回開催され、合計４日の間に２６の講演が行われた。

特に第４１回においては谷一郎先生の生誕百年を記念

した企画セッションを設け、往時を偲びながらの趣きの

ある講演会となった。第４１回と第４２回の研究会で発

表・討論された講演を内容別に分類すると次のようにな

る。 

 

・ 不安定性に関する研究（１０） 

・ 乱流構造に関する研究（４） 

・ 渦構造に関する研究（５） 

・ 音・流れ特性・計算法に関する研究（５） 

・ 谷一郎先生の回想（２） 

 

以下にテーマ毎の研究成果をまとめる。 

 

１． 不安定性に関する研究 

伊藤と髙木（第４１回）は複素特性曲線法による後流

の安定性解析を行った。この複素特性曲線法は伊藤が

谷一郎先生の助言をきっかけに着手、構築した理論で、

発想の原点はWhithamの運動学的波動論にある。理論

の詳細は本編に譲るが、この理論が近年、絶対全体不

安定現象を解明する有力な手法の一つとして再評価さ

れており、この研究もその延長線上にある。著者らが後

流に着目するのは、この不安定の発生には逆流の存在

が不可欠だという洞察によるもので、実際、解析の結果

はそれを裏付けるものとなっている。その上でこの解析

は、速度分布形そのものは不安定性に大きな影響を与

えず、最大欠損速度が安定性を支配し、絶対不安定の

発生位置は、撹乱の群速度が０となる条件に加えて、最

大欠損速度分布が流れ方向の微分が０と条件を満たす

必要があるという非常に重要な結論を導いている。一般

に欠損速度は下流方向に減少し流れは一様流に漸近

するが、上の結論は不安定性も下流に向かって小さく

なることを意味する。この論文の中で試算したケースで

は、最大欠損速度が示す不安定な位置から安定に反

転するまでの間で評価したＮ値はおよそ２である。一般

に境界層が層流から乱流に遷移する場合のＮ値は１０

程度と言われており、これに比べると随分と小さく思わ

れるが、著者らが言及するように、全体絶対不安定現象

においては超臨界時における大きな空間増幅率がその

後の現象を支配すると考えられ、通常のいわゆる対流

型不安定と比べると流れ場の予測、評価に慎重さが求

められるという重要な帰結を暗示している。 

松井（第４１回）は一様流中に垂直におかれた円柱ま

わりに生ずる３次元流について、卓越した可視化技術を

用いて定性的な解釈を示した。一様流中の円柱後流に

はカルマン渦列が形成されることはよく知られているが、

各々の渦の渦中心は円柱に平行にならない。その理由

は不明としながらも、可視化の結果は傾斜する渦中心

の様子を明確に示している。特に興味深いのは円柱を

回転させたときの結果で、渦の軸方向に現れる周期的

な３次元構造を可視化している。これについて更に詳細

な実験を行った結果、円柱表面に形成される境界層は

内層と外層からなる二重構造を持ち、内層にはテイラー

渦が、外層の前方淀み点にはゲルトラー渦が発生する

としている。ここでのカルマン渦列の放出は、内層から

剥離する外層がその種になっており、またこの剥離渦に

含まれる内層のテイラー渦が軸方向に周期性を生じさ

せ、３次元構造を形成する。一連の可視化実験の結果

には、示唆に富んだ多くの事実を包含しており、様々な

現象を理解する上で非常に有益な材料となっている。 

近年、壁近傍の乱流構造はストリークと縦渦との相互

作用に起因する再生サイクルよって維持されるとの考え

方が提案されている。ここでは縦渦構造の生成はストリ

ーク不安定によると考えられているが、乱れ変動の過渡

増幅、いわゆる Transient Growth がストリークの崩壊を

引き起こすのではないかという見方もあり、再生サイクル

の機構は必ずしも明確にされていない。そこで浅井（第

４１回）は壁近傍の組織構造をいったん吸込みによって

取り除き、その後の挙動をみることでどちらのパターンが

支配的かを実験により明らかにする試みを行った。上流

で壁近傍の組織構造を吸込むと、その後に発生するス

トリークは線形不安定で記述されるプロセスにのった挙

動を示すことがわかったが、この場合吸込みによって乱

流変動の強さも減少するので結論を導くことはできなか

った。そこで吸込みの直後に網片を周期配置し、初期

変動が比較的大きなストリークを人工的に導入した。そ

の結果、変動エネルギーは下流方向に代数的な増幅

を示した。これにより著者は、壁乱流中のストリークの崩

壊においては過渡増幅機構が支配的であると結論付け

た。乱流の理解に一歩近づく、大変興味深い研究であ

る。 

木田（第４１回）は、内部が流体で満たされた球体が

歳差運動するときに現れる乱流現象について、流れの

定常性がパラメーター空間の中でどのように変化するか

を数値的に調べた。パラメーターは、スピン回転角速度

と球の半径で定義されるレイノルズ数 Re と、スピン回転

角速度と歳差回転角速度との比で定義されるポアンカ

レー数Γの２つである。渦度の自乗を球全体にわたっ

て積分した量でエンストロフィを定義し、この量が時間と

ともに減小するか増大するかで定常、非定常を区別す

る。その結果、Γが１に近い場合定常・非定常の臨界

Re 数は数千のオーダーだが、Γが十分大きいとき及び
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０に漸近するときは、臨界値は無限大に漸近することを

示した。さらに実施された室内実験の結果は上記の解

析をフォローしている。ここまでの研究は流れの定常性

に主眼を置いたものであり大域的な理解は今後の展開

に期待するが、ここでの解析手法は様々な現象に適用

することが可能であり、さらなる発展が待たれる。 

徳川ら（第４１回）は，2005 年にオーストラリアのウーメ

ラ実験場で行われた 2 回目の小型超音速ロケット実験

機（NEXST-1）の飛行実験データについて，実験翌年

の第 38 回研究会で速報として報告された遷移計測の

結果における問題点を洗い直し，より詳細な解析結果

を報告した。前回の報告では，主にホットフィルム（HF）

と非定常圧力トランスデューサー（DP）の２つのセンサー

の信号を解析し，遷移状態を判別する“遷移レベル”と

いう概念を新たに導入して遷移位置の特定を試み，eN

法による CFD の予測値によく一致することを示した。し

かし， HF の DC 出力と AC 出力から判断されるレベル

が一致しない場合や，DP の AC 出力がα-sweep 試験

フェーズ後に増加するなどの説明のつかないものがあ

った。これに対して今回の報告では，判定の基準となる

HF の出力の層流-乱流近似曲線を見直すことで

AC/DC 出力から判定された遷移レベルが合致すること

を示すとともに，DP の AC 出力を主翼では局所静圧で

前胴では一様流静圧で無次元化することでα-sweep

試験フェーズ後の変化がほぼ一定となることを示し，こ

の結果 HF 出力から算出された遷移レベルとの整合性

が改善されたことを報告している。また，プレストン管

（Pr）と熱電対（TC）のデータについても解析を行い，各

センサー出力から判断される境界層の状態がほぼ一致

することを明らかにした。このように取得した貴重な飛行

実験データの解析精度が格段に改善されたことは，今

後 NEXST-1 のもつ自然層流翼効果の物理的な解釈を

進める上で大いに役立つものと思われる。 

跡部と山本（第４２回）は，流れ方向に壁面が一定の

振幅で周期的に振動する Channel 流について 3 次元

DNS を行い，その安定性と遷移の関係について調べて

いる。壁面が振動しない通常の Channel 流では，初期

撹乱として与えた 2 次元 T-S 波は時間の進行とともに成

長し，やがて他のモードがその成長に追いつく格好で

遷移が完了する。これに対して，側壁を流れ方向に振

動させた場合，その振動周期がある程度以下になると，

遷移が加速される傾向があることを示した。また，Stokes

層の臨界レイノルズ数との比較から，遷移の傾向は

Stokes 層の安定性と一定の相関が見られることを指摘

している。撹乱の各モードの成長の様子を見ると，振動

周期が小さい場合にはT-S波の成長速度が増加しその

結果として遷移が早まっているように見受けられるのに

対して，振動周期が大きな場合には振動がない場合と

遷移時刻が変わらないにもかかわらず T-S 波の成長が

抑制されている。この点は，Stokes 層の安定性とも関連

して大変興味深い。 

星野ら（第４２回）は，軸対称物体後流の自然遷移に

ついて取り上げ，その不安定性が絶対不安定によるも

のなのか対流不安定によるものなのか，両者の不安定

性の切り替わりに着目して実験を行った。対象としたの

は，NACA0018 翼型ベースの軸対称物体である。実験

の結果から，この条件下では撹乱の増幅は移流型の不

安定性が支配的であること，またそのその不安定モード

は螺旋構造をとることを示すとともに，実験から得られた

速度分布を基本流として与えた線形安定性解析の結果

とよく一致することも確認している。特に，今回の実験条

件は絶対不安定性が生じるまさに臨界状態に近いこと

を指摘し，3 次元軸対称物体では 2 次元後流の場合と

異なり，少しの逆流では依然として移流型不安定が支

配的であることを明らかにした。 

水島ら（第４２回）は，急拡大部をもつ対称なユニット

管が連結された管路系の対流不安定性について可視

化実験と数値シミュレーションにより調べた。適当な

Reynolds 数を設定すると流れはピッチフォーク分岐を生

じ，管路内に周期的に編流した定常流が現れる。このと

き，上流側流入部に局在した撹乱を加えると，撹乱は波

伝播速度の異なる 2 種類の波として下流に伝わる。流

れは遅い方の波の通過に伴って偏向するが，狭窄部毎

に観察すると遅い波はまるでソリトンのように伝播してお

り，興味深い。一方，速い伝播速度で伝わる波は波束

を形成し，その前縁部と後縁部はそれぞれ1 ユニットと2

ユニット分の周期をもつモードの波であり，波束自体もこ

の 2 つのモードの重ね合わせで構成されていることが明

らかになった。 

石垣と石井（第４２回）は 1 本の細管の軸方向に急激

な温度勾配が与えられることにより生じる熱音響自励振

動（タコニス振動）について数値シミュレーションを行っ

た。管の両端の温度と中央部の温度との比を大きくして

いくと、ある値を超えたときに管内の流体は振動を始め

る。静止状態から振動状態へと遷移する温度比は、温

度比を大きくしていく場合と小さくしていく場合とで異な

り、ヒステリシスのあることが観測された。 

松井（第４２回）は非圧縮粘性流体の運動において粘

性が及ぼす影響について、渦輪の追い抜き現象と回転

円柱の伴流の2つの実験を例にとり考察を行った。渦輪

の場合、相次いで放出された二つの渦輪の追い抜き現

象の可否は、粘性の有無ではなくレイノルズ数の大小

によることを説明した。また、回転円柱の場合、円柱表

面の境界層内に回転二重円筒の隙間に現れる Tayler

渦と同種の渦ができ、伴流の Karman 渦列もその影響で

渦軸方向に顕著な周期性を持つことが示された。 

 

２． 乱流構造に関する研究 

西岡（第４１回）は、平板境界層の壁面摩擦則に関し
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て、Rottaの壁面摩擦則とSchoenherrの平板摩擦公式を

検討している。運度量厚さに基づくレイノルズ数Rq≥

6000で壁法則と速度欠損則が部分的に成立するオー

バ ー ラ ッ プ 領 域 に お い て 、 Rotta の 壁 面 摩 擦 則 と

Schoenherrの公式が一致することを示し、その計算過程

で等価な平板局所摩擦公式を導出している。また、2次

元乱流境界層が壁法則に従う場合の速度分布につい

て、最近の実験、DNSの結果を根拠に議論しており、乱

流境界層の速度分布に関する理解を深めるものとなっ

た。 

西岡（第４２回）は、高レイノルズ数壁面乱流の壁面

せん断応力の漸近特性、壁法則に基づく内層の挙動、

複合速度分布による速度場の記述に関する研究を行っ

てきており、本論文では、平板境界層のオーバーラップ

領域が存在する下限レイノルズ数Rq=6000より小さい場

合に関しては、Reichardt-Finleyの複合分布に注目す

べきであるという意見が述べられている。さらに、

McKeon ら の 円 管 内 乱 流 の 速 度 分 布 を

Reichardt-Finley複合分布を用いて解析した結果、速

度分布U+(y+)のみから高精度でカルマン定数などのパ

ラメータを決定できることを示し、Reichardt-Finley複合

分布の有用性を証明した。 

佐藤ら（第４１回）は、風洞を用いて丸棒および網(40

メッシュ, 幅8mm)の後流を音波制御して、それらを比

較・検討するとともに、二つの後流が同時に発生すると

きの流れ場について調べている。後流中で熱線計測さ

れた速度変動波形から、その波長と振幅の関係を調べ

ることによって、後流の乱雑化を定量化し、円柱後流の

場合、渦が減衰しながら乱雑化しているのに対して、網

の後流の場合、その速度変動が成長しながら乱雑化す

ることを指摘している。さらに、網の後流と比較して、円

柱後流では、線スペクトルが早々に消滅して連続スペク

トルになることも解明しており、物体後流の乱雑化につ

いて有益な提言を行った。 

平板境界層は外層から導入された音響撹乱が境界

層内に受容されて T-S 波撹乱に成長する過程は

Nishioka-Morkovin らによって詳細に調べられている。

しかし、渦度を持つ外層乱れがどのように受容されるか

についてはまだ不明な点が多い。福西ら（第４２回）は、

平板境界層の外層に導入した乱れが境界層中に取り

込まれる受容過程の機構解明を目指して実験を行った。

境界層外側に円柱状パイプ(直径 5mm)を設置し、そこ

に設けた小孔(直径 1mm)から主流と平行に噴流を下流

方向に吹き出すことによって、強い乱れを導入している。

その結果、外乱の低周波成分は境界層の速度変動に

影響を及ぼし、その下流においてストリーク構造の形成

に起因していることを観察しており、境界層の外乱の受

容過程を考察する上で重要な実験を行った。 

 

３． 渦構造に関する研究 

栗原ら（第４２回）は、一様等方性乱流において、異な

るスケールの渦の相互干渉を調べることにより、渦運動

の観点から乱流を特徴づけるエネルギーカスケード過

程を明らかにすることを目的に、強制一様等方性乱流

場からフーリエフィルターを用いて比較的大きな渦を抽

出した。そして、その渦を渦blobと呼ばれる渦要素の集

合に置き換え、渦の伸張を評価した。可視化の結果か

ら、渦度場が渦blobによってよく再現されることが確かめ

られている。一方、渦度場と同時に、ずれ運動による変

形場を抽出した。渦、形状ともにローパスフィルターのカ

ットオフ周波数を変化させ、抽出するスケールを変化さ

せた。その結果、小さい渦ほど変形場により伸張しやす

いこと、また伸張している渦ほど変形場の影響を受けや

すいことがわかった。 

大藏と奧出（第４１回）は、二次元物体伴流の遷移過

程における渦の変形モードの選択機構を解明するため

に、迎角を持つ平板伴流と振動円柱伴流の流れを、可

視化と速度分布計測によって調べた。その結果迎角を

持つ平板伴流では、伴流の渦列中の渦の変形モード

は迎角の大きさに依存し、流れの非対称性が強い場合

千鳥状の渦構造をもつS型が、反対に流れの非対称性

が弱い場合は渦の波打ちが流れ方向に直線的に並ぶ

C型となることを示した。そしてその境が概ね60degであ

ることを見いだした。また、柱状物体についても同様の

可視化を行い、伴流渦の変形モードと流れの対称性に

相関関係があることを見いだした。次に振動円柱の加

振周波数と振幅を変化させることにより、伴流の対称性

を制御して、同様の可視化を行った。その結果、振動円

柱でも、流れの非対称性が強い場合千鳥状の渦構造を

もつS型が、反対に流れの非対称性が弱い場合は渦の

波打ちが流れ方向に直線的に並ぶC型となることを示し

た。 

小橋と早川（第４１回）は、境界層流れの機構や構造

を理解する手段として渦度モデルを提案した。このモデ

ルでは、渦度を持つ流体粒子を成長の過程に従って、

渦度子（Vorticle）、渦度束（Eddy）、渦素子（Turbulent 
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Eddy）、 渦（Vortex）に分類した。そしてその特性に従

って、境界層流れが層流から乱流へ遷移するときの構

造の変化を試みた。渦度モデルによると、層流は渦度

束が緩やかに回転しながら整然と並んで移動している

状態を指し、乱流は、渦度束の動きが激しくなり隣同士

と衝突し、層状の配列の秩序が崩れ、他の層の渦度束

と交じり合う乱雑な動きをする状態を指す。そして、遷移

は、レイノルズ数の増加に伴い、渦度束の渦度が限界

を超えて層流状態から乱流状態へ移行することを指し

ている。 

近年、災害監視や探査等の目的で小型無人機の開

発が盛んに行われている。昆虫のような微小な飛翔体

では、回転翼より羽ばたきの方がエネルギー効率が良

いとされている。しかし、昆虫の羽ばたきによる非定常

空力特性について理解はまだ十分でない。飯田ら（第４

２回）は、羽ばたき運動による流体力の発生に渦構造が

どのように寄与するかを実験的に調べた。結果から述べ

ると、発生力が最大になるときは、渦と翅の距離が最も

近接し、渦の直径が翼弦長以内の強い渦度を持つ場

合であることがわかった。これは渦構造と流体力の同時

計測の結果得られたもので、可視化と高精度力計測に

負うところが大きい。特に流体力は数mNというオーダー

であり、この計測一つとってもその高度な計測技術が伺

われる。さらに著者らはこれによって得られた知見を用

い、バルーンで機体重量を調節した模型による羽ばた

き実験を行っている。その結果、模型は実際の昆虫と同

程度の流体力を発生させ、羽ばたき機の浮上に成功し

た。機体重量の軽減など課題は山積するが、自律的な

浮上が楽しみである。 

佐々（第４２回）は、竜巻やダウンバーストのような突

風をもたらす流れの機構解明を目指して行ってきた、実

験的研究の成果を概観した。まず竜巻の発生メカニズ

ムを理解するために、ドライアイスミストで作る冷気とファ

ンの上昇気流によってノンスーパーセル竜巻の発生を

試みた。その結果、竜巻の渦度は、渦の伸張によって

生成されることを示した。次に、ファンによる上昇気流と

回転多項円盤を組み合わせた模擬装置を用いて PIV

計測を行った。その結果、流れのパターンは主としてス

ワールに依存し、４種類に分類されることを解明した。そ

して境界層内の水平渦が傾けられ、鉛直渦へと吸収さ

れる家庭を示した。回転が強まって渦核が拡大すると多

重渦を構成していくと考えられる。熱線計測により竜巻

が乱流渦であることも示した。また可視化実験からメソサ

イクロンの回転と地上からの高さが竜巻の形成に深く関

わっていることを解明した。 

 

４． 音・流れ特性・計算法に関する研究 

 管の内面に波状の突起がある場合、流れによって大

きな音が発生する場合があり、その発振機構はキャビテ

ィトーンと共鳴によるとされている。坂尾（第４１回）は、こ

の気流音の発生機構・音発生に導く自励振動機構の解

明を目指して、内壁に様々な突起（ヒダ）を設けた管に

ついて発生する音の周波数や強度を実験的に調べ、

発生する音の強さは突起の存在する部分の長さと共に

指数関数的に増加し、その位置には依存しないこと、周

波数は突起間の凹部長さではなく突起のピッチを基に

推定した値に近いことを明らかにしている。さらに、重要

な結果として、螺旋状の突起を有する管では音が発生

しないことから、気流音の発生機構として個々の突起の

凹みが「キャビティ」として働くのでは無いと結論している。

音の発振機構は移流する環状の渦変動と個々の突起

の相互作用にあると推定しているが、この現象を実験的

に明らかにすることは困難であり、今後、数値計算など

による現象の解明が望まれる。 

 翼後縁から発生する離散周波数音の発生メカニズム

は、音波と圧力面側の境界層に発達するT-S波との音

響フィードバックであると言われており、事実、圧力面側

の後縁近傍の境界層分布には変曲点が存在し変動が

急激に成長すること、発生する音の周波数が線形安定

性理論による不安定周波数帯のピークに近いことが知

られている。髙木と小西（第４１回）は、この翼後縁から

発生する騒音の周波数選択機構解明を目的に実験を

行っている。まず、後縁から騒音が発生しない状況を作

り出すため，翼後縁にスプリッタープレートを設置し、そ

の長さと共に発生する音圧が指数関数的に減少するこ

と、彼らの実験条件ではコード長の15%の長さのスプリッ

タープレートによって翼境界層が乱流に遷移し音圧が

暗騒音レベルになることを示している。また、後縁騒音

発生時には離散的であったスペクトルが境界層遷移に

よって広帯域のスペクトルとなるが、その中心周波数が

後縁騒音の周波数と一致することから、騒音発生時に

圧力面側境界層の不安定波が重要な役割を果たすこと

を確認している。次に、騒音を抑制した状態で圧力面

側の翼後縁近傍における変動成分から低周波成分を

除去してスピーカーにより音響撹乱を流れ場に導入す

ると、広帯域スペクトル成分からある周波数成分が選択
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され離散周波数に成ることを示し、翼後縁騒音の発生

が圧力面側の不安定波と下流側からの音波のフィード

バックループに基づくことを確認している。さらに，翼後

縁とスピーカーの距離により選択される周波数が異なる

ことから不安定波と音波の位相のマッチングが重要であ

ることを示唆しているが、音波が境界層に取り込まれる

のか、後縁近傍あるいは翼後流の不安定性を刺激する

のかについては、速度分布の計測などさらなる研究が

必要である。 

 流れの中に置かれた二次元柱状物体から放出され

るカルマン渦によって発生するピーク性の音は「エオル

ス音」としてよく知られている。藤田（第４２回）は、エオル

ス音の発生メカニズムとその制御方法を考察するため、

円柱、角部を丸めた角柱および半円半角柱モデルから

発生するエオルス音の特性を実験的に調べ、カルマン

渦が物体近傍に形成され、物体後流剥離域での速度

変動が大きいほどエオルス音の音圧が高くなることを示

している。この結果は、物体直後の渦と物体内に置かれ

た鏡像渦が形成する渦対間の運動量が渦の放出に伴

って時間変化することでエオルス音が発生しその強度

は運動量変化に比例するという西岡と坂上（2005）の音

源モデルの結果に対応しており、発生するカルマン渦

の強度を下げて物体と渦の間の運動量変化を低減する

ことが有効であることが確認できる。 

横山ら（第４２回）は硬式野球ボールの回転方向と縫

目の向きが空力特性に及ぼす影響に着目し、ピッチン

グマシンから投球されたボールを高速度ビデオカメラで

撮影し、その映像を解析することにより抵抗係数と揚力

係数を算出した。進行方向と回転軸の方向が一致する

ジャイロボールの場合、あるレイノルズ数で抵抗が急減

するドラッグクライシスのような現象が捉えられ、抵抗係

数のレイノルズ数依存性は縫目の向きにより明確に異

なること等、興味深い結果が定量的に見出された。 

飛沫を伴う砕波や固体の砕波などの現象は、運動の

複雑さや不連続性のために、従来の有限要素法などで

これを記述することは困難を極めた。これを克服するた

め、鈴木と越塚（第４２回）は比較的新しい計算手法で

ある粒子法についてその高精度化を試みた。彼らは連

続体の Lagrangian を直接離散化することにより、粒子法

の Hamiltonian を導出し、数値時間積分法に sympletic

スキームを採用することにより各種保存量を精度良く保

存する計算手法を提案した。矩形容器内定在波を例に

計算を行い、エネルギ保存性が良好であること、非線型

波動を精度良く計算できること等を確認した。 

 

５． 谷一郎先生の回想 

巽（第４１回）は、戦後から現在までの流体力学の研

究、および、谷先生と共有した研究課題を回想するとと

もに、準正規近似理論、完結仮説など、乱流の理論的

研究の発展について谷先生との意見交換を紹介しなが

ら概説している。さらに、谷先生と文部省科学研究費の

特定研究「乱流現象の解明と制御」、および、「境界層

遷移の解明と制御」研究会についても回想され、本論

文は谷先生への思いで結ばれており、戦後から現在に

至る日本の流体力学の発展を振り返るとともに、多くの

流体力学研究者のために、研究に対する取り組み方や

考え方を説いた論文となっている。 

本橋（第４１回）は第４１回研究会で企画された谷一

郎先生の生誕百年の記念講演の中で、数値計算や実

験結果から現象をいかに正しく理解するか、という問題

について、１９７７年、谷先生の古希のお祝いの講演会

において谷先生が話された「計算機と流体力学」をもと

に、「禅」の考えを交えながら再考した。現象を正しく理

解するには、十分に検討された適切な「流れ場のモデ

ル」の構築がその第一歩であるとし、そのためには二つ

の要点、つまり「データを解析する上での心構え」と「デ

ータを実際に解析・処理する方法」を考慮する必要があ

ると主張する。とくに前者の「心構え」に対しては、谷先

生が話された禅における「不動知」の適用が重要である

とし、著者はこれを「ひとつの実験事実や計算結果に執

着せず、なるべく多くの実験や計算の結果を先入観を

持たずに吟味・検討すること」と解釈する。そしてその吟

味・解釈のためには「発想」「演繹」「帰納」の操作プロセ

スの繰り返しが不可欠であるとする。非常に奥の深い思

考体系であるが、数値計算がまだ走り始めたごく初期の

時代に現在の研究にも通用する指針を示された谷先生

の洞察にはただ驚くばかりである。 

 

研究会幹事 髙木  正平 

跡部    隆 
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