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流体力学、計算流体力学、工学の接点を歩いて
徳永宏，京工繊大, 〒 606-8585　京都府京都市左京区松ヶ崎御所海道町, E-mail：tokunaga@kit.ac.jp

Researches for Contact Point between Fluid Dynamics,
Computational Fluid Dynamics and Engineering

Hiroshi TOKUNAGA, Mechanical & System Eng. Dept., Kyoto Inst.Tech., Matsugasaki, Sakyo-ku, Kyoto 606-8585

The research works of the present author are reviewed. The begining of turbulence research is about compressible fluid and then extended
to transition and drag reduction by making use of higher order accurate difference method and LES. The vorticity-stream function method,
which is used in theoretical research, as well as vorticity-vector potential method, is extended in order to study flows with engineering
importance which are associated with multi-element airfoil, journal bearing, lobe pump, natural thermal convection, viscous micropump

and micropump on silicon wafer.

１．はじめに
現在乱流は、３次元の多数の渦が複雑に相互作用す

るシステムであることが分かっている。私が、京都大学
の物理学科の流体物理学研究室に入った頃は、コン
ピュータはやっと科学技術計算に使用され始めたばかり
のころで、１次元の流体の計算が主流であった。した
がって、乱流についての、上述の考え方は、Saffmann
により提唱されてはいたが、確かめることは出来なかっ
た。その代わりに、３次元の流体運動の非線形性で渦が
作られるように、１次元の流体では Burgers 方程式が取
り扱える方程式であり、3角衝撃波が非線形性で作られ、
乱流のモデルとして、三角衝撃波の集合を考え、その統
計的性質が理論や数値シミュレーションで研究されてい
た。私は、この考えを拡張し、1次元の圧縮性流体の乱
流を弱い衝撃波の集合として捕らえる研究に着手し、理
論および数値シミュレーションで先駆的な研究を行った
(1)∼(2)。また、この考えは、2次元の圧縮性流体の乱流
にも適用できることが分かった (3)。次に、2次元の乱流
を扱い、これが多数の渦糸からなるという, 統計力学の
研究で高名なOnsagerの考え方を応用し、乱流混合層の
数値シミュレーションを実行し、種々の乱流の統計的性
質や乱流混合層の特徴を抽出することに成功した (4)。

２、流れの安定性と乱流遷移の数値シミュレーション
乱流の数値シミュレーションを乱流の理論と矛盾な

く実行するためには、層流が如何にして乱流に遷移する
かをまず見定める必要がある。MITの Orszag教授は、
この問題に初めて正面から取り組んだが、その際、計算
方法として擬スペクトル法を用いた。この方法は大変巧
妙な方法で、流れが層流から乱流に移行するとき、流れ
は次々と細かいスケールを生み出してゆくが、この方法
では、用いているスペクトル法の解像度より細かいス
ケールの渦は、自動的にカットするように仕組まれてい
る。従って、格子解像度が悪くても、それなりの結果を
出すことが可能である。しかし、純粋の差分法では、自
身の解像度を超えると、計算は発散し、なかなか乱流遷
移をとらえることは出来ない。私のところでは、高次精
度の差分法を用い、この問題を扱い、Kleiserらと同じ
時期に乱流に遷移する直前までの計算を行った (5)∼(6)。
しかし、差分法では限界があり、発達した乱流の計算を
遂行するまでには至らなかった。この次期に、LESによ
る乱流の数値シミュレーションで高名な、スタンフォー
ド大学のMoin教授と知り合い、同大学で 1年間研究す
ることになった。（CTR-乱流研究センターは同大学と
NASAエームズ研究所にまたがって設置されており、研
究は主として、エームズ研究所に籍を置き、CRAY

YMPを用いて数値シミュレーションを行っていた。当
時、LESの新しいモデルとして、Dynamic Subgrid
Scale Modelが CTRで開発途上にあり、これを 4次精
度の差分法と渦度・ベクトルポテンシャル法と組み合わ
せる研究を行っていた。

３．乱流の LESによる計算
微小な撹乱に対しては安定であるが、有限の撹乱に対

しては乱流に遷移し得る、所謂亜臨界の乱流遷移の数値
シミュレションには、LESを用いて成功することができ
た。また、微小な撹乱についても乱流遷移を起こす超臨
界の乱流遷移の数値シミュレションにも成功することが
できた。図 1は、チャネル壁面の抵抗係数が、層流から
乱流になるとき、急激に増大することを示している (7)。
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Fig. 1: Time history of skin friction on channel walls

CTRでは、多くの側面から乱流が研究されていた
が、そのなかで、リブレットによる抵抗低減の研究も行
われていた。航空機では、少し抵抗を減らしただけで
も、多くの燃料の節約が達成され、重要な研究課題であ
る。この研究に刺激されトランスバース・リブレットに
よる壁面抵抗低減の数値シミュレーションを実行した。
リブレットの構造を図 2に、上下壁面の全抵抗（摩擦及
び圧力抵抗）の時間変化を図 3に示す。リブレットを持
つ壁面の抵抗低減が示されている (8)∼(9)。 図 4は、上
下壁面と横断面における等渦度線である。リブレットに
よって乱流が大きな変化を受けることが示されている。

４．高迎角多要素翼型周りの流れ場への渦度・流れ関数
法の適用
渦度・流れ関数法は、流体力学の教科書には殆ど全て
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Flow Direction

Fig. 2: Scematic view of transverse riblet
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Fig. 3: Time history of total drag

Fig. 4: Vorticity contours on channel walls and mid
span

掲載されており、非圧縮性流れで重要となる連続の式を
厳密に満足でき、理論的取り扱いを容易にできる方法で
ある (10)。しかし、この方法を工学で重要となる流れに
適用するとき、領域の多重連結性から生じる問題を克服

しなければならない (11)。
基礎方程式は渦度 ω に対する渦度輸送方程式 (1)と

流れ関数 ψ にたいするポワソン方程式 (2) に対して
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∂x
+ v

∂ω
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+
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であり、圧力が方程式から消去されている。
図 5は、単独翼を過ぎる流れに相当するが、2重連結

領域の流れとなり、物体上の流れ関数の値は予め知るこ
とはできない。
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Fig. 5: multiply connected flow

NASAエームズ研究所で研究していたとき、同じフ
ロアにおられた当時計算流体力学ブランチ・チーフの J.
Kim（現UCLA教授）とこの方法について相談をしてい
たとき、同教授の意見として、いい方法ではあるが、克
服すべき点をいくつか提案された。このとき、明瞭には
同教授は指摘されなかったが、航空機の翼を過ぎる流れ
などに応用する場合、多重連結領域の流れを扱うことに
なり、このときいくつか方法を模索していたが、完成は
していなかった。 渦度・流れ関数表示において複数物
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Fig. 6: Separation of flow field (3 bodies)

体を含むような多重連結の流れ場を解く際、各物体間の
流量が分からなければ境界条件として物体表面上の流れ
関数を設定することが困難になる。また任意の値を与え
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たとしても方程式は解けるが、その解は実際の流れ場に
は適さないものとなる恐れがある。そこで、実際の流れ
場に適した境界条件として正しい流れ関数の値を求める
ために式 (3)の圧力一価の条件を用いることができる。∮

∂P

∂s
ds =

1
Re

∮
∂ω

∂n
ds = 0 (3)

ここで左辺の壁面上の圧力勾配の計算に用いる ∂p/∂s
は，ナビエ・ストークスの方程式により導出されている。
圧力一価の条件を適用するために，流れ場を要素に分離
する方法を用いる．エアバス社の 3要素翼を解析対象と
して、Slat、主翼、Flapを順に物体 X、Y、Zとする。
流れ場における流れ関数 ψ、ω を次のように便宜的に分
離する。

ψ = ψ1 + A(t)ψ2 + B(t)ψ3 + C(t)ψ4 (4)

ω = ω1 + A(t)ω2 + B(t)ω3 + C(t)ω4 (5)

式 (5)を圧力一価の式 (3)に代入し、係数 Bk (k= 2∼4)
を求める。
Re = 500の場合において数値計算を行った。図 7に主
翼と Slat、主翼と Flapの狭い領域に生成された格子を
示す。非構造有限体積法で計算を遂行すると、無次元時

(a)Slat and main wing

(b)Flap and main wing
Fig. 7: Unstrucured triangular grid along multi-element
airfoil

間 T = 3.6の流線図 のようにフランスのグループの計
算と良好に一致する (12)∼(13)。

５．ポンプ内流動の数値シミュレーションへの応用
上記の方法は、圧力差の条件を新たに加えることで、

工学上重要なポンプ内流れを扱うことができる。容積型
ポンプ内流れ (14)∼(15) に用いた格子を図 9に示す。主格
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Fig. 8: Streamlines of flow along airbus multi-ele-
ment airfoil (left:present and right Guermond and
Quatrapelle)

Fig. 9: Overset grid for lobe pump

子 (253x41)、補助格子 (209x21)からなる。また、ポン
プのように、ローターが流体中を動いて、仕事をする場
合、流体力学の講義であるように、物体が流線になるこ
とはなく、この場合、具体的には上側及び下側のロータ
の (x1, y1) と (x2, y2) の位置の回転速度を (u1, v1),
(u2, v2) とすると、流れ関数はそれぞれ

ψ = −v1x1 + u1y1, ψ = −v2x2 + u2y2 (6)

で与えられ、流線が物体に突っ込む場合も起こりうる。
この様子が図 10に示されている。同様な方法により、

Fig. 10: Stream lines and vorticity contours in lobe
pump
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機械工学で重要なジャーナル・ベアリング内流れの非定
常解析も行われている (16)。

６．熱対流を伴う流れへの応用
流体の温度変化があり浮力が重要となる流れに対し

ても、上記の方法は有効である。高温の物体が低温の容
器内にある場合の流れの計算例を図 11に示す (17)。計
算結果は、Van Dyke の”Album of Fluid Motion” (18)

の中にある、Girgull & Hauf(19) の実験と良好な一致を
示している。

Fig. 11: Isotherms in concentric cylinders and experi-
mental result of Grigull & Hauf, from An album of fluid
motion (Gr = 1.2 × 105)

７．血液循環の数値シミュレーション (TCPC)
心臓に欠陥がある場合手術により、左右心房、心室に

バイパスを設け、心臓を機能させる方法があり、TCPC
と呼ばれている。図 12に示すように TCPC内の流れは
5重連結領域となる。

Fig. 12: Scematic view of TCPC

計算格子は図 13(a)のようになる。SVC-RUPA間の圧
力差を p′ru、SVC-LUPA間の圧力差を p′lu、IVC-RLPA
間の圧力差を p′rl、IVC-LLPA間の圧力差を p′llとし、流
入 ·流出口間の圧力差を p′ru = −1.0、p′lu = −1.0、
p′rl = −1.0、p′ll = −1.0とおいて計算を行ったのが
図 13(b)である。
続いて、流入 ·流出口間の圧力差を p′ru = −3.269、
p′lu = −3.409、p′rl = −1.277、p′ll = −1.416とおいて計
算を行った結果を図 14(a)に示す。後者のケースで、本
結果は Sheuら (20) の計算結果 14(b)と比較して良く一
致する結果となっている (21)。

８．マイクロ・ナノ流体
コンピュータの CPUを作る、近年の微細加工技術の

長足の進歩により、マイクロ・ナノスケールのポンプや
タービンの製作が可能となり、またMITでは、マイク
ロガスタービンの研究もなされ、ペンシル型ロケットを
宇宙に送り出す計画もなされている。流れの分野で、ス
ケールが小さくなると、ナビエ・ストークスから、慣性
のないストークス方程式で流れが支配されるようにな

(a) grid

(b) stream lines
Fig. 13: multi-domain grid and stream lines for TCPC
(Δp =-1.0,-1.0)

(a) Present

(b) Sheu et al.
Fig. 14: Stream lines for TCPC (Δp = -3.269, -3.409,
-1.277, -1.416) and result of Sheu et al.

る。通常のスケールのポンプなどは、流体の慣性力で動
いており、これがなくなると、ポンプなどは、根底から
考え直す必要がある。また、更に小さくなると、希薄流
体で支配される領域も現れる。Gad-el-Hak教授らはこ
の分野で先駆的な研究を行い、マイクロチャネル内で円
柱のロータをを回転させるポンプを提案している (22)。
マイクロチャネルの圧力差を Δp = 0, 2 及び 4 と変え
て、数値シミュレーションを行った (23)。図 15のよう
に、ストークス流にも拘わらず渦が重要な役割を果たし
ていることが見て取れる。
最近では人口細胞内の液体駆動や DNAの集合 ·収縮に
使われる実用的なマイクロポンプの開発が期待されてい
る (24)。図 16に示すのは、シリコンウェファでつくられ
た医療用のマイクロポンプである。マイクロポンプ内流
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Δp = 0.0

Δp = 2.0

Δp = 4.0

Fig. 15: Stream lines in viscous micropump

れの計算については，2つの流入・流出部の格子とケー
シング内とブレード間の直交格子をつなぎ合わせる事で
計算を行なう 17。ロータが回転するので、クリアランス
部の円周方向の中心部で滑り格子の形になる (25)。

Fig. 16: Micropump on silicon wafer by Ahn et al.

Fig. 17: Analytical slide grid around rotor

渦度の等高線とポンプ流入部の速度ベクトル線図を
図 18に示す。ブレード間の溝に 2つの渦が存在してい
る。また，ポンプの右上部の流出部の部分で大きな渦の
チャンネル方向への拡大が見られる. 流入は流体の慣性
力がないため、渦により流体がポンプ内に運ばれている
様子が見られる。９．まとめ 流体力学、計算流体力
学、航空工学、機械工学の多くの諸先生と交流すること
により、刺激を受け、種々の研究を行い、学会に貢献で
きたことに対して、お礼を申し上げたいと思います。
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圧縮揚力による超音速デルタ翼の揚抗比増加に関する数値解析
金森正史 (東大院)，今村宰，鈴木宏二郎 (東大新領域)

Numerical Analysis on L/D Augmentation of Supersonic Delta Wing

by Using Compression Lift

by
Masashi Kanamori, Osamu Imamura and Kojiro Suzuki

Abstract
We numerically analyze supersonic flows around a delta wing with bent wing tip. The results show that the lift
and drag forces decrease with the increase in the bending angle. But the local augmentation is observed around
the hinge line of bending in the spanwise distribution. On the other hand, the lift-to-drag ratio keeps almost
the same value independent of the bending angle. This phenomenon is significantly related to the interaction
between shock waves generated at the wing root and tip. The mechanism of lift augmentation is explained as
the ”compression lift” effect due to this shock-shock interaction.

1 緒言

デルタ翼は，前縁剥離渦による強い揚力の発生，高亜

音速飛行時の抗力発散の遅延，そして超音速飛行時の前

縁の亜音速化など，空力的に非常に優れた翼の平面形状

である．特に超音速飛行時における有効性が高く，超音

速機に多く採用されている．しかし，アスペクト比が小

さいために，その揚抗比を大きくすることが困難であ

る，という欠点も内包している．

オージー翼やダブルデルタ翼では，デルタ翼の特徴を

生かしつつその平面形を改良することで，揚抗比の向上

に成功している．一方，このような平面形の変更とは異

なるアプローチとして，圧縮揚力 (Compression Lift)
と呼ばれる衝撃波背後の圧力上昇を利用した方法が提案

されている 1)．XB-70 はこの揚力発生機構を利用した
超音速機である．この機体は翼端の折り曲げによって空

力特性の改善を図っていると言われているが，文献 5)

では，翼端の折り曲げではなく，むしろ，翼下面に取り

付けられたエンジン前方で発生した衝撃波による圧力

上昇が，圧縮揚力の要因であると解説されている．しか

し，上記は翼端折り曲げ単独での効果を論じたものでは

なく，その空力特性への影響について定性的かつ定量的

に説明されたとは言えない．

そこで本稿は，XB-70 を模擬した形状周りの超音速
流れについて数値解析を行うことによって，翼端折り曲

げの圧縮揚力及び揚抗比への影響について定量的に議論

することを目的とする．

2 解析手法

2.1 解析対象

本解析では，主翼部のみを計算対象とした．以後，主

翼部のみを取り出した計算対象のモデルを，計算モデル

と称する．計算モデルの詳細を図 1に示す．計算モデル
は実機の形状データ 5) を参考にして設定した．

1
6

9
.8

19

tmax =0.61

φ1
φ2

φ1 = 25 deg
φ2 = 65 deg

65.6 deg

翼端折り曲げ位置

単位 m

39

x

x

y

z

図 1 計算モデル 三面図

翼型は，上面が円弧，下面は直線と円弧の組み合わせ

によって構成されている．翼の折り曲げに関しても，や

はり実機と同じ位置での折り曲げを再現している．折り

曲げの角度は 0◦，25◦，65◦ の 3つの場合について解析
を行った．また，対称条件を用いて計算モデルを半分の

みで計算を行った．

2.2 格子生成

本モデルにおいて，一般座標として翼弦方向に ξ，翼

幅方向に η，翼面から離れる方向に ζ を定義している．

翼幅方向の断面に対して 2次元的に格子を生成し，それ
を合成して 3次元の格子としている．3次元格子の例を
図 2に示す．格子点数は (ξ, η, ζ)の各方向に対して，そ
れぞれ 101 点，42 点，40 点であり，合計約 16万 5 千
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ξη

ζ

迎角

一様流

図 2 計算モデル周りの 3 次元格子 (右から

η = 2，η = 16，η = 34の断面における格子)

点である．

2.3 解析法

本解析は，比較的薄い 3 次元形状の物体に対する超
音速流れの定常解を得ることを目的としている．すな

わち，流れの大半が超音速であり，粘性の影響は物体

表面の非常に狭い領域にのみ顕著に現れると考えられ

る．そのため，今回の計算では粘性を考慮しない Euler
方程式を支配方程式として採用した．対流項の計算に

Yee の symmetric TVD スキーム 3) を，時間積分法に

は LU-SGSスキーム 4) を採用した．

2.4 解析パラメータ

一様流のパラメータとして，迎角を 0 deg，2 deg，そ
して 3 deg の 3 つを取っている．また，一様流のマッ
ハ数は XB-70 の巡航マッハ数と同じ 3 としている．こ
のマッハ数に対して，解析モデルは超音速前縁となる．

しかし，翼端を折り曲げることによって，翼端の一部が

マッハ円錐内に入り，亜音速前縁になりうる．

3 解析結果

3.1 空力係数の分布

翼端の折り曲げ角度をパラメータとして，迎角の変化

に対する揚力係数，抗力係数及び揚抗比の分布をそれぞ

れ図 3，図 4，及び図 5に示す．以上の空力係数は以下
のように定義した．

CL =
L

1
2ρ∞U2∞S

(1)

CD =
D

1
2ρ∞U2∞S

(2)

L

D
=

CL

CD
(3)

ここで，添え字∞は一様流の値を表す．また S は代表

面積であり，今回はこれを翼の水平面への投影面積とし

て定義した．すなわち，翼端を折り曲げることによって

代表面積は変化する．このことが，解析結果の考察で重

要な意味を持つ．図 4の skin frictionは，平板に対する
粘性摩擦抵抗の概算値 2) である．この概算値を求める

際のレイノルズ数は，巡航時を想定して 7.631 × 108 と

した．図より明らかなように，粘性摩擦抵抗はいかなる

迎角に対しても造波抵抗よりも小さい値を示している．

しかし，迎角が小さい場合は揚力に対して粘性摩擦抵抗

が大きくなるため，最大で約 40% 揚抗比は減少すると
考えられる．
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図 3 迎角に対する揚力係数の変化
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図 4 迎角に対する抗力係数の変化

3.2 翼幅方向の空気力分布

翼端の折り曲げ角度をパラメータとして，迎角 α =
2 deg の場合の翼幅方向の揚力及び抗力の分布を図 6 に
示す．

3.3 翼端部分のある断面における圧力等高線

65 deg折り曲げた場合と折り曲げない場合の，翼端部
分のある断面における圧力の等高線を図 7 に示す．図
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図 5 迎角に対する揚抗比の変化
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図 6 迎角 α = 2degにおける翼幅方向に対す

る揚力及び抗力分布

7(b)を見ると，(a)に比べて翼の厚みが増えてみるよう
に見えるが，これは，図 1に示した y座標に対して垂直

な面での等高線を示したためである．実際には，翼端の

折り曲げに関わらず厚みは一定となっている．

3.4 翼端部分における翼下面の表面圧力分布

65 deg折り曲げた場合と折り曲げない場合の，翼端部
分における翼下面の表面圧力分布を等高線で表した結果

を図 8に示す．
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図 7 翼端部分のある断面における圧力等高線

(a) 0 deg折り曲げ，(b) 65 deg折り曲げ

4 考察

図 3，図 4及び図 5を見ると，翼端折り曲げの有無に
関わらず，空力係数はほとんど変化しないということが

分かる．ここで，揚力係数及び抗力係数に関しては注意

が必要である．これらの空力係数は式 (1)及び (2)に示
したとおり，折り曲げによって代表面積が異なる．具体

的には，折り曲げることによって代表面積は減少するこ

ととなり，同じ動圧では，翼端を折り曲げるに従って各

種空気力も減少する．しかし，揚抗比は式 (3)に示した
とおり代表面積に依らない値であるから，折り曲げの有

無によって変化しない．以上の議論をまとめると，翼端

の折り曲げを行った場合，揚抗比をほぼ同じ値に保った

まま，揚力及び抗力の絶対量を減少させることができる

と考えられる．これは，たとえば巡航によって燃料が減

少し，必要とされる揚力が減少した場合，翼端を曲げる

ことによって最適な揚抗比を保ったまま揚力を変化させ

ることを可能にするなどの応用が考えられる．

以上の議論は翼全体について考察した場合の結果であ
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図 8 翼端部分における翼下面の表面圧力分布

(a) 0 deg折り曲げ，(b) 65 deg折り曲げ

るが，図 6により局所的な空気力分布の変化を確認する
ことができる．すなわち，翼端を折り曲げることによっ

て，折り曲げた部分において揚力は増大し，一方折り曲

げた翼端部分の全域に渡って抗力が増大していることが

分かる．以上の傾向は，折り曲げられた翼端部分より発

生した衝撃波と，翼根部より発生した衝撃波とが干渉す

ることによって発生したものと考えることができる．こ

れらの衝撃波の干渉は，局所的な揚力増加を発生させる

一方，抗力の増大も招いてしまうといえる．

このように局所的に揚力及び抗力が増大した要因は，

図 7 により次のように説明できる．まず，翼端を折り
曲げない場合の圧力等高線 (図 7(a)) を見ると，前縁部
分が高圧となっていることが確認できる．これによって

前後の圧力差は増大し，その結果大きな抵抗が発生して

いる．一方，翼端を折り曲げた場合 (図 7(b)) には，圧

力の高い領域は前縁から翼下面に沿ってやや中腹部へと

移動し，翼端を折り曲げていない場合に比べて圧力が高

くなっているということが分かる．以上のような高圧領

域の移動の様子は図 8 からも確認できる．ここで形成
された高圧の領域は，前述の通り，翼端を折り曲げるこ

とで発生した衝撃波同士の干渉によって生じたものであ

り，折り曲げない場合に比べて圧力上昇は大きい．その

結果，抵抗の増大が生じたと考えられる．この高圧領域

は，前縁ではなく翼下面にて発生したということから，

前後方向だけでなく上下方向にも圧力差が発生したた

め，揚力の増大にも寄与したと考えられる，以上のよう

な圧力分布の傾向は，翼端部分のすべての断面で確認さ

れた．

最後に，文献 5)でも触れられていた風圧中心の移動に

ついて議論を行うため，翼端折り曲げによる風圧中心位

置の変化を計算した結果を図 9 に示す．図 9 を見ると，
65 degの折り曲げによって風圧中心は最大で 4% MAC
ほど前方に移動するということが分かる．このように前

方に風圧中心が移動したのは，図 6に示したように，翼
端部での揚力が折り曲げによって急落したためであると

考えられる．
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図 9 翼端折り曲げによる風圧中心位置の変化

風圧中心に合わせて，空力中心位置の翼端折り曲げに

よる変化を計算した結果を図 10 に示す．図 10 を見る
と，風圧中心と同様に，翼端を折り曲げることによって，

空力中心が 4% MAC程度前方に移動するということが
分かる．

デルタ翼は亜音速から超音速になるに従って風圧中心

及び空力中心が後方へ移動することが知られているが，

超音速飛行時に翼端を折り曲げて各種中心を前方へ移動

させることで，亜音速飛行時からの風圧中心の移動量を

小さくすることができると考えられる．
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図 10 翼端折り曲げによる空力中心位置の変化

5 結言

本研究から，以下のことが判明した．

1. 翼端を折り曲げることによって，翼幅方向に揚力
の局所的な増加が見られた．このことから，翼端

折り曲げは圧縮揚力への寄与があるといえるが，

同様に抗力も増大するため，結果として揚抗比は

ほとんど変化しなかった．また，翼全体としての

揚力及び抗力は減少した．

2. 翼端折り曲げによって，揚抗比を一定に保ったま
ま，翼全体としての揚力及び抗力を減少させるこ

とができる．これは最適な揚抗比を維持した状態

での飛行などへの応用として有用であると考えら

れる．

3. 翼端の折り曲げによって風圧中心及び空力中心は
前方へ移動した．これは，翼端部で発生する揚力

が折り曲げによって急落したためであると考えら

れる．このことは，亜音速から超音速へと加速し

た際に起こる空力中心や風圧中心の急激な後退

を，翼端折り曲げによって緩和できる可能性を示

唆している．
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Experimental study on interference flow of a supersonic Busemann Biplane 
by 

Hiroki Nagai, Kenichi Saito, Toshihiro Ogawa, Keisuke Asai 

ABSTRACT 
An interest in Busemann biplane has been revived and the feasibility of the supersonic biplane is now under investigation by many 
researchers. However, these studies are based mainly on CFD calculations and not validated by experiment so that a discussion on the wave 
cancellation mechanism between the two wings is very limited. The objective of this research is to measure the wing surface pressure 
distribution on a Busemann biplane and to study the two-dimensional interference phenomenon between the two wings. Since the 
Busemann biplane wings are so thin (the wing thickness ratio is 0.05) that it is difficult to install static pressure taps on the model. In this 
experiment, we used Pressure-Sensitive Paint (PSP) to measure surface pressure distributions on the model. PSP is an optical pressure 
measurement technique based on photochemical reaction called “oxygen quenching”. This is a coating type sensor and considered only 
means to measure pressure fields on a thin airfoil model. In this study, wind tunnel experiment was conducted in a 60mm×60mm indraft
supersonic wind tunnel. The surface pressure distribution obtained using PSP were compared with CFD results and the Schlieren images. 
The complicated three-dimensional interference phenomenon between the two wings, including shock wave/boundary layer interactions 
was analyzed. On the basis of these experimental results, the wave cancellation mechanism of the Busemann biplane is discussed.
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About support-interference-free aerodynamic force acting on a sphere with 

boundary layer trip around its critical Reynolds number  

by 
Hideo SAWADA, Shinichi SUDA (JAXA/IAT) 

Abstract 
Through advanced detail simulation tests, adjusting model mass and control factors made successful measurement of aerodynamic force

on a sphere at Reynolds numbers around critical one at the JAXA 60cm magnetic suspension and balance system. The obtained averaged 
aerodynamic force for 8 seconds shows that the minimum drag coefficient after the critical Reynolds number reaches 0.062 and that any 
hysteresis phenomenon on drag coefficient with respect to Reynolds number was not observed around the critical one. Through the
obtained fluctuations of aerodynamic force, the shrunk force fluctuating around the sphere axis parallel to main flow and some force
swirling the sphere about the axis for a short time were observed at Reynolds numbers larger than the critical one. And some oscillating 
force on a plane including the axis was observed in the test of a sphere with double tapes for boundary layer trip in large Reynolds number 
region around the critical one. 
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Numerical Analysis on Subsonic and Transonic Aerodynamic Characteristics of
Bullet Train in Tube

by
Kazuki Wakayama and Kojiro Suzuki

ABSTRACT
For the purpose of reducing drag and further speeding up of high-speed train, the axisymmetric Navier-Stokes analyses have been
numerically conducted around a bullet train running in depressurized tube. The flows around a simple axisymmetric body, which runs in
high subsonic and transonic regimes at velocity more than 500km/h and freestream pressure 0.001atm, was solved for various tunnel
diameters. When the train speed increases or the diameter of the tunnel decreases, the pressure on the nose tip of the train rises and the
separation in the rear part of the train becomes more significant. As a result, the drag divergence phenomena were observed on the plots
of the relation between the drag coefficient and the freestream Mach number. The results show that when the tube is depressurized to
0.001atm, further speeding up becomes possible with smaller power requirement than the existing Shinkansen bullet train.
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BVI

Numerical Simulation of Blade-Vortex Interactions Using the FDLBM 
by 

Akinori Tamura, Michihisa Tsutahara, Takeshi Kataoka, Takashi Aoyama and Choongmo Yang 

ABSTRACT 
Parallel blade-vortex interactions have been calculated using the finite difference lattice Boltzmann method of the compressible Euler 
model. The perturbed discrete Boltzmann equation based on a prescribed vortex method has been proposed in order to prevent a vortex
from diffusing by numerical dissipation. The discretization of the governing equation is based on a second order accurate explicit Runge-
Kutta time integration and a fifth order accurate upwind scheme which includes additional terms to capture shock waves clearly. Transonic 
flow around an airfoil without vortexes has been simulated to validate the perturbed discrete Boltzmann equation system. A surface 
pressure distribution and pressure contour lines around the airfoil have been compared with other numerical data, and good agreements 
have been obtained. As a simple model of parallel blade-vortex interaction, two-dimensional blade-vortex interaction has been calculated 
using the proposed numerical method. An instantaneous pressure coefficient, a time history of a lift coefficient and patterns of acoustic 
waves have been compared with other numerical results, and agreed with them very well. Mechanism of noise generation has been also
captured from numerical results. Three-dimensional calculations of parallel blade-vortex interaction have been performed using the present 
numerical procedure. Time variations of surface pressure distributions have been compared with Euler calculation and experimental data, 
and good agreements have been obtained. 
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Fig. 9 Local Mach number distributions 
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Development of Vertical Axis Wind Turbine Generator System
by

Natsuki Kondo (Nippi) and Kunihiro Asaji (Nippi)

ABSTRACT
This paper presents the development of vertical axis wind turbine generator system, performed by Nippi Corporation. Preliminary system
with 7.5kW generator has been designed, built and used to study high performance torque control method and to prove the
aerodynamic/acoustic performance. Applying the results and experiences of this study, the new system with 10kW generator has been
designed and built.
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Flow Characteristics of UT-Kashiwa Hypersonic Wind Tunnel 
by 

Osamu Imamura, Tadaharu Watanuki, Kojiro Suzuki, and Kashiwa Wind Tunnel Working Group (Univ. of Tokyo) 

ABSTRACT 
In this study, the flow characteristics of UT-Kashiwa hypersonic wind tunnel are obtained by measuring the Pitot pressure distribution. 

In this wind tunnel, the Mach 7 and 9 hypersonic nozzles are inherited from its predecessor facility in UT-Komaba Campus. From a
viewpoint of the operation safety and cost, the maximum stagnation pressure at Kashiwa facility is 950 kPa, which is much lower than at 
Komaba facility (5 MPa). To evaluate the uniformity of the freestream of this tunnel, the Pitot pressure traverse was conducted for the 
Mach 7 nozzle by using the rake of 11 Pitot tubes with 20mm intervals in the radial direction. The measurement has been done at every 30 
or 45 degrees in the circumferential direction and also at some streamwise locations. The Mach number calculated from the settling
chamber pressure and the test-section static pressure is nearly 7, which is almost the same as the Mach number obtained from the Pitot 
pressure (about 14 kPa) on the center line. The Pitot traverse shows that the uniform flow core with 120 mm diameter is formed both at the 
nozzle exit (200 mm in diameter) and at the center of the test section. Such ratio of the core diameter to the nozzle exit diameter seems 
quite resonable, comparing to other existing hypersonic wind tunnels. The cross-sectional Mach number distribution shows slight deviation 
from the axi-symmetric pattern because of the misalignment of the nozzle and the test section to the tunnel center line. Consequently, the 
highly uniform Mach 7 flow is obtained in this facility, though the nozzle is used under the off-design operation pressure, that is, the off-
design Reynolds number. 
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軽量アブレータの熱応答特性解析 

小林祐介，酒井武治(名古屋大学)，奥山圭一(津山工業高等専門学校)， 
鈴木俊之，藤田和央(IAT/JAXA)，加藤純朗(川崎重工)

Thermal Response Analysis of Low-Density Ablators 

by 
Yusuke KOBAYASHI, Takeharu SAKAI (Nagoya University),  

Keiichi OKUYAMA (TSUYAMA National College of Technology),  
Toshiyuki SUZUKI, Kazuhisa FUJITA (Japan Aerospace Exploration Agency),  

and Sumio KATO (Kawasaki Heavy Industry) 

Key words: Ablation, Carbon-Phenolic ablator, Thermal Protection System, Coking 

ABSTRACT 
The coking phenomenon within low- density ablative material exposed to aerodynamic heating is studied. The char 

density of the tested material is measured by slicing the material thinly, and by weighing each of the sliced test pieces. 
Measured density profiles of the tested materials are compared with the calculated results obtained by a thermal 
response code. The surface and internal state of both pre- and post- materials are observed by using Scanning 
Electron Microscope (SEM) and X-ray Computed Tomography (CT). The results show that the measured density 
profiles is inversely increased to the heated surface. The density increase is likely due to the deposition of a solid 
carbon in the char region during aerodynamic heating. 

記号 

kA ： static weight for component k 

kB ： activation temperature for component k, K 

pc ： specific heat at constant pressure, J/(kg-K)
e ： internal energy, J/kg 

kf ： collision frequency for component k, s-1

cm ： mass of char, g 

gm ： pyrolysis gas mass flux, kg/(m2-s) 
R ： pyrolysis rate, kg/(m3-s) 
T ： temperature, K 

： thermal conductivity, W/(m-K) 

k ： reaction order for component k 
： density, kg/m3

  添え字 
c ： char state 
g ： gas state 
r ： resin state 
s ： solid state 
v ： virgin state 
 
１．はじめに 
大気圏突入カプセルやロケットノズルの熱防御システ

ムとして，アブレータと呼ばれる熱防御材料を用いたアブ
レーション熱防御法が採用されている．アブレーション熱
防御法は安価で信頼性が高く優れた熱防御法であるため，
今後計画される宇宙ミッションでも重要な熱防御技術に
位置づけられると思われる．これまで用いられてきたアブ
レータの比重は 1.0～1.5 程度であったが [1]，近年

PICA(Phenolic Impregnated Carbon Ablators)のように従
来のアブレータの比重よりも約 5倍軽く，かつ高い熱防御
性能を有している新しいアブレータが開発された[2]．軽量
化することで宇宙ミッションの成立性が広がることなど
の利点を考え合わせると，従来のアブレータよりも軽量か
つ高性能なアブレータを用いた新しい熱防御システムの
開発が，わが国にも必要であると考えている．
アブレーション熱防御法を使って新しい熱防御システ

ムを開発するためには，アブレータ内部の熱伝導や表面損
耗などの熱応答データを，試験気流特性と合わせて計測す
ることが必要である．加えて，これらのデータをもとに熱
応答物理モデルを構築し，アブレータ内部の物理現象を高
精度に評価することができる解析手法の確立が重要であ
る．アブレータ内部の現象の中で，特にコーキングと呼ば
れる物理現象は，現象自体は知られていたものの，その発
生メカニズムはよくわかっていない．コーキング現象とは，
アブレータ内部に含まれる樹脂の熱分解によって発生し
た熱分解ガスが，多孔質な炭化層内部を通過する際に，熱
分解ガスに含まれる炭素成分が炭化層内部に固体炭素と
して析出し，炭化層の密度が高くなる現象として本研究で
扱うものとする．コーキング現象が起こると，固体析出に
よるアブレータ内部の物性値が変化し，アブレータ内部の
熱応答特性が大きく変わる可能性がある．また，熱分解ガ
スが炭化層内を流れる際にコーキング現象が起こると，熱
分解ガス中の炭素成分の比率が低くなり表面から噴出す
ることになる．噴出ガスの組成が変化することで，輻射加
熱率が増大する事も懸念されている[3][4]．
コーキング現象は，アポロ宇宙機熱防御材料開発におい
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てその現象が確認され，予備的な検討がなされたに過ぎな
い．それら過去の研究では，アーク加熱風洞で加熱試験し
たアブレータ供試体を 1mm程度の間隔で面内方向に削り，
アブレータ内部密度分布を導出した．また加熱試験後のア
ブレータ供試体の断面を電子顕微鏡で観察し，炭化層内部
に固体炭素が析出していることを観測した．しかしながら，
それらの研究で得られたコーキング特性は，本研究で対象
としている軽量アブレータの持つコーキング特性と異な
る可能性がある．また軽量アブレータのコーキング特性に
関する研究は，著者らの知る限りほとんど行なわれていな
い．したがって，軽量アブレータの加熱試験を行い，軽量
アブレータの持つコーキング特性を調べる必要がある．
本研究では，軽量アブレータの熱応答特性を評価し，高

精度な熱応答物理モデルを開発することを最終的な目標
としている．本稿では，加熱試験後の軽量アブレータ供試
体の内部密度分布測定及び供試体表面内部状態観察，アブ
レータ熱応答解析コードを用いた数値解析を行ない，コー
キング現象が起こるかどうかについて，定性的かつ定量的
に調べた結果を報告する．

２．実験 
２．１ 試験供試体 
試験に用いた軽量アブレータ供試体は炭素繊維－フェ
ノール樹脂からなり，直径約 40mm，厚さ約 10～20mm，
バージン層比重 0.3～0.6 である．各供試体のバージン層
密度及び炭化層密度を表 1に示す．

２．２ 加熱試験 
アーク加熱風洞を用いて供試体の加熱試験を行った．供
試体 A 及び B は超高温材料研究所のアーク加熱風洞，供
試体 C は宇宙航空研究開発機構総合技術研究本部の
750kW アーク加熱風洞を用いた．各供試体の加熱条件を
表 2に示す．試験では，加熱率･加熱時間･ピトー圧･試験
気体を変化させた．

表 1 供試体密度 

バージン層 炭化層

kg/m3 kg/m3

供試体A 356.50 211.00

供試体B 399.54 254.00

供試体C 573.02 333.21

供試体

密度

 
表 2 加熱条件 

加熱率 加熱時間 ピトー圧

MW/m2 sec kPa

供試体A 2.0 120 0.8 N2

供試体B 2.0 120 0.8 N2

供試体C 1.2 30 1.7 dry air

供試体

加熱条件

試験気体

２．３  内部密度分布測定 
アーク加熱風洞を用いて加熱試験を行なったアブレー
タ供試体の面内方向密度分布を測定するため，試験後の供
試体をヤスリで面内方向に削り，微小要素の密度を測定し
た．削った前後の重量差を，マイクロメータを使って測定
し，供試体の断面積が変化しないものと仮定して，微小要
素の密度を導出した．厚さ約 10mm の供試体に対して，
約 20セクションの密度を計測した．
導出した内部密度には測定誤差が含まれる．測定誤差の

要因として，供試体質量を測定する際に出る誤差，供試体
厚さを測定する際に出る誤差，削った際にできる微小粉末
が供試体内部へ混入することによる誤差が主なものだっ
た．これらの誤差を評価すると，供試体 A，Bの測定誤差
は±約 8%となった．しかしながら，供試体 Cでは加熱に
よって表面は激しく損耗し，供試体が大きく変形しており，
測定誤差を見積もることが難しかった．供試体 A，Bで行
った評価方法を採用した場合，供試体測定誤差は±12％
となった．本稿ではこれを参考値として用いることにした．

２．４  供試体観察 
加熱試験前後における供試体加熱面の状態変化を，走査型
電子顕微鏡 SEM(名古屋大学，JSM-7000FK)を用いて観察
した．また供試体内部の状態変化を，マイクロフォーカス
X線 CT装置(島津製作所，SMX-100CT-SV3)を用いて観察
した．X線 CT装置では物体の X線透過度の差を細かい白
黒の濃淡として表し，物体の密度変化を非接触に観察する
ことができる．観察には加熱前供試体として密度約
300kg/m3(供試体 A，Bに相当)の供試体を，加熱後供試体
として供試体 Cを観察した．

３．アブレータ熱応答解析 
測定した供試体内部密度分布を評価するため，近年 Ahn

らによって開発された Super Charring Materials 
Ablation(SCMA)コードを用いた[5]． SCMAコードでは，
空力加熱を受けているアブレータ内部の非定常なアブレ
ーション現象を解析することができる．しかしながら，そ
のような解析には，本研究で使用したアブレータのガス透
過率を必要とする．ガス透過率の値は実験的に求める必要
があり，本稿の時点ではガス透過率値を計測していなかっ
た．従って本研究では，アブレータ内部で発生した熱分解
ガスの運動は解かずに，いわゆる定常アブレーションを仮
定して解析を行った．定常アブレーション解析を行うにも，
いくつかの物性値を必要とするので，以下にその説明を簡
潔に記す．

３．１ 支配方程式 
支配方程式はアブレータ内部の質量保存則及びエネル

ギー保存則で，次式で与えられる[6]．

=+ ddSd
t S

WFQ

ここでQは保存変数，Fは流束関数，Wはソース項で，
次のように与えられる．
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表面から噴出する単位時間単位面積当たりの熱分解ガ
ス流量は，内部で発生した熱分解ガスの発生総量と等価で
あり，次の式で与えられる．
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Rは樹脂の熱分解率で，以下のアレニウス型の式で与え
られる．
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式中の係数は，比重 0.3及び 0.6の 2種類のアブレータ供
試体について熱分解吸熱測定試験(Thermo gravimetric 
Analysis, TGA)を行い，測定データのカーブフィットによ
って決定した．

３．３ アブレータ物性値 
アブレータの熱伝導率 sは，それぞれ温度の関数であ
る炭化層及びバージン層の熱伝導率 c及び vを用いて，
以下の式で表される．

)()1()( TT vvccss +=

cv

cs=

アブレータの比熱 pc は，グラファイトの比熱が低温度
域では温度に比例( Tcc p 1 )し，高温度域では一定とな
る( cc p )ことから，以下の式を用いた．

2
1

2 )( ccT
Tcc p

+
=

これらのアブレータ物性値に関しては，実測したデー
タがないため，PICAに関するいくつかの文献を参照して
与えた[7][8][9]．炭化層密度については，アブレータ供試体
の熱分解吸熱測定試験結果を基に算出した値を使用した．
フェノール樹脂の構成元素は C，H，Oと仮定した．それ
らのモル比は 1:54.7:85.2:: =OHC とした[10]．

４．結果及び考察 
４．１ 供試体内部密度分布 
加熱前の供試体表面を原点に取って，測定した供試体内

部密度を図 1にプロットした．図 1(a)-(c)は供試体 A，B，
C の内部密度分布にそれぞれ対応する．供試体 C は酸化
によって加熱面から約 1mm損耗していた．比較のために，
各供試体のバージン層密度と数値解析によって求めた各

供試体の内部密度分布を同図中に与えた．図 1(a)では，バ
ージン層密度，加熱開始から 10秒後，50秒後，そして加
熱後の数値解析結果を示した．また，図 1(b)と(c)には，
バージン層密度と加熱後の数値解析結果を与えた．加熱を
受けたアブレータは樹脂の熱分解によって密度は低くな
り，熱分解が最後まで進むと炭化する．図 1(a)より，時間
が経つにつれて樹脂の熱分解・炭化は内部に進行している
ことがわかる．本計算結果より，加熱後の供試体は完全に
炭化していると推測できる．ところが供試体 A 及び供試
体 C の供試体内部密度の測定結果をみると，加熱面に向
けて内部密度が上昇しており，解析結果とは定性的に異な
っていることが分かる．特に加熱面付近ではバージン層密
度を上回っていた．
供試体表面から噴出する熱分解ガス流量を，SCMA コ

ードを用いて計算した結果を図 2に示す．解析には供試体
Aの値を用いた．図 2より，熱分解ガスは加熱開始と共に
アブレータ表面から噴出する．その後減少するものの，加
熱終了後にはほとんど噴出していないことがわかる．した
がって，加熱後のアブレータ供試体内部には熱分解ガスは
ほとんど残っていないと判断できる．コーキング現象は熱
分解ガスが炭化層内を通過することで起こる現象である
ことを考えると，炭化層内部の密度増加及び固体析出は加
熱中に起こっていると考えられる．
しかしながら，供試体 A と加熱条件が同じである供試

体 B では同様の傾向が確認できず，コーキング現象の再
現性という点においては議論の余地も残った．今後，測定
データを増やして再現性の確認を行う予定である．

４．２ SEM画像および X線 CT画像
炭素繊維表面，加熱前供試体表面，加熱後供試体表面の

SEM画像を図 3(a)-(c)にそれぞれ示す．いずれの図でも炭
素繊維は細い線状物体として見える．また図 3(b)より，炭
素繊維間にある光沢性の物質がフェノール樹脂である．図
3(c)中では 3(b)中で見られた光沢性物質はなく，固体が析
出していることがわかる．
加熱前供試体表面，加熱後供試体表面の X線 CT画像を
図 4(a)，(b)にそれぞれ示す．図 4(a)が図 3(b)に，図 4(a)
が図 3(c)に相当する．X線 CT画像においても析出固体と
フェノール樹脂は異なって見えることがわかる．したがっ
て，X線 CT画像からも供試体加熱面の状態が加熱前後で
変化していることが確認できる．
図 5(a)，(b)に内部密度分布と X 線 CT 画像をそれぞれ
与え，密度と画像を比較する．図 3 と図 4 の比較から得
られた画像に関する関係から判断すると，図 5(b)の X 線
CT 画像の白い部分は固体に相当することがわかる．図
5(b)中の①と②③を比較すると，②③中の白い部分の状態
は①の白い部分と非常によく似ており，加熱後の供試体内
部にも表面で見られた固体が析出していると判断できる．
また，表面から密度が減少する傾向が内部密度分測定結果
から得られているが，図 5(a)，(b)の画像からでも，白い
部分の面積が減少していることが観測でき，密度の減少傾
向は首尾一貫していることがわかった．
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図 2 表面から噴出される熱分解ガス流量

(a)炭素繊維表面

(b)加熱前供試体表面

(c)加熱後供試体表面
図 3 供試体 SEM画像(×45倍)
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(a)加熱前供試体表面    (b)加熱後供試体表面
図 4 供試体 X線 CT画像
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(a)測定結果

 
①(加熱面)     ②(加熱面から 0.5mm) 

③(加熱面から 1mm) 
(b)供試体 X線 CT画像
図 5 測定結果との比較

４．３ 析出固体の質量
析出した固体の成分がどのような元素から構成にされ
ているかは現時点ではわからない．本稿では，成分のすべ
てが炭素であると仮定して，質量の見積もりを行った．
加熱前供試体に含まれる炭素量と加熱後供試体に含ま
れる炭素量を表 3に示す．加熱前の供試体に含まれる炭素
量はフェノール樹脂に含まれる炭素成分の量を供試体の
サイズから見積もった．加熱後の供試体に含まれる炭素量
は，加熱後の供試体質量から炭素繊維分の質量を差し引い
て評価した．簡単のため，炭素繊維の状態は加熱前後でほ
とんど変化しないものとする．表 3に示したように，加熱
後供試体の炭素量が加熱前に比べて若干増加しているも
のの，フェノール樹脂に含まれているすべての炭素が固体
として析出しているという結果となった．若干増加してい
る質量の主原因としては，加熱後の供試体に含まれている
水分であると考えている．炭素以外の成分も含まれている
可能性も考えられる．表 3で得られた結果からすると，表
面から噴出するガスの中には炭素はほとんど含まれてい
ないことになる．今後この点については，噴出する熱分解
ガスの状態を光学的な計測を用いて調べていく予定であ
る．
加熱後の供試体に含まれている炭素量は，本研究で対象と
しているコーキング現象によって析出したものばかりで
はないと可能性が高い．すなわち，フェノール樹脂が熱分
解した結果としてできるいわゆる残炭[11]が大きく関係し
ていると考えている．炭化層の質量を TGAの結果をもと
に算出すると，本研究で用いた供試体のサイズでは，約
1.81gとなる．これは本研究で用いたアブレータ供試体に
含まれる炭素繊維の質量(約 0.85g）よりも大きい．この炭
化層内の余剰分の質量が残炭による影響だと思われる．た
だし，TGA のように徐々に加熱する場合とアーク加熱試
験のように瞬間的に加熱する場合では，残炭の生成過程は
おそらく異なることが経験的に確認されており，図 1に示
した炭化層での結果もそれを示している．図 1(a)を見ると，
表面から 5mm～10mm の部分の平均密度は約 278kg/m3

であり，TGAから求めた炭化層密度 211 kg/m3より約 30%
高かった．
以上の考察のベースとして，コーキングによって析出し
たと考えられる炭素の重量は 2 通りの炭化層密度をもと
に算出した：加熱試験で得られた炭化層密度からコーキン
グによる炭素析出量を見積もると 0.67g であった；TGA
から求めた炭化層密度をもとに見積もると 0.09g であっ
た．これらは加熱前供試体に含まれる炭素の約 10％～
50％に相当することがわかった．

表 3 供試体に含まれる炭素量

1.395[g] 1.612[g]
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５．結論 
得られた結果から，試験後のアブレータ供試体の炭化層
では密度増加及び固体析出が起こっており，それらは加熱
中に起きていることを確認した．この現象は過去の研究で
報告されたコーキング現象と傾向が同じものと考えられ
る．またコーキング現象によって析出する炭素は，加熱前
供試体に含まれる炭素の 10％以上に相当することがわか
った．今後測定データを増やし，再現性を調べていく予定
である．
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Hybrid格子を用いた点緩和型陰的Discontinuous Galerkin法の検討

保江かな子，澤田恵介
東北大学大学院工学研究科

Study of Pointwise Implicit Discontinuous Galerkin Method for Hybrid Grids

by

Kanako Yasue and Keisuke Sawada (Tohoku Univ.)

Abstract

A pointwise relaxation implicit Discontinuous Galerkin method developed in our study is extended to unstruc-

tured hybrid grids comprised of hexahedral, pyramidal, prismatic and tetrahedral cells. The mathematical

formulation of the present method is first shown. The scalar advective equation in 3D space is then solved

using hybrid grid. The accuracy of the scheme as well as the convergence rate is examined for illustrating the

characteristics of the present numerical method. Finally, the pointwise relaxation implicit DG method for 3D

Euler equations is constructed to solve inviscid compressible flowfield over ONERA-M6 isolated wing using

hybrid mesh systems.

1 はじめに

現在，数値流体力学 (Computational Fluid Dynam-

ics) はさまざまな分野で用いられており，対象となる
物体形状や流れ場もより複雑になってきている．特に
航空宇宙分野では，航空機全機周りのように乱流が支
配的となる流れ場が対象となっており，最大揚力係数
の見積もりや空力騒音の推定など従来の CFD による
解析では，詳細な解析が困難な現象も多い．そのため，
LES(Large Eddy Simulation)や CAA(Computational

Aero-Acoustics)など高精度空力解析の研究が多く行わ
れている。
複雑形状周りの空力解析には，格子生成が容易で形状

適合性に優れた非構造格子が多く用いられている．非構
造格子上で高次精度を達成する手法としては，k-exact

法 [1]や ENO/WENO法 [2]を用いた有限体積法が研究
されている．しかし、これらの手法では高次精度にする
際にステンシルを拡大する必要があり、より多くの記憶
容量が要求される．また，ステンシルを構成しているセ
ル形状がさまざまであるため，必ずしも数値解析上での
空間精度が定式上の空間精度に達するとは限らない．
そこで近年，非構造格子上においても高次精度を厳密

に達成することが可能な計算手法として，Discontinu-

ous Galerkin (DG)有限要素法 [3]や，Spectral Volume

(SV)有限体積法 [4]が非常に注目されている．これらの
手法では，従来の有限体積法を高次精度化する k-exact

法や，ENO/WENO 法のように周囲にステンシルを広

げるのではなく，セル内部に自由度を与えて物理量の分
布を近似することで，解の再構築を行う．そのため，小
さなステンシルで所期の高次精度を達成することができ
る．特に本研究で取り上げる DG法では，さまざまなセ
ル形状が混在している場合にでも定式上の空間精度を達
成することができる．
しかし DG 法や SV 法は一般的に，計算負荷が非常
に高いことで知られている．例えば，2次元 2次精度の
DG 法は，従来の有限体積法に比べて約 10 倍，2 次元
3次精度では約 100倍の計算コストがかかると言われて
いる．DG法では，セル内の物理量を自由度と基底関数
を用いて展開し，自由度の時間発展を追跡する．そのた
め，DG法で解くべき方程式の数は変数の数と各セル内
に導入される自由度の数の積で与えられる．また所定の
空間精度を得るために，セル境界での流束積分の評価も
高次精度化する必要があり，さらなる計算コストの増大
に繋がる．
このような問題を解決するために，高次精度計算手法

では，特に定常解を求めるような流れ場において，陰解
法化による収束加速が求められる．陰解法構築の際に
は，より簡便で適用範囲が広く，またベクトル，パラレ
ル化が容易におこなえる手法が必要である．DG 法は，
解の再構築において必要な情報を全てセル内に持つ．そ
こで，同様に時間発展に隣のセル情報を用いない点緩和
型の陰解法が DG 法に適していると考え，これまでに
点緩和型陰的 DG 法の構築を行ってきた．過去の研究
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において，テスト計算として四面体格子を用いて 3 次
元 ONERA-M6翼型周りの圧縮性非粘性解析を行った．
マッハ数を 0.84，迎角を 3.06[deg]，CFL数を 106 とし
て計算をおこなった結果，Fig.1に示すように，非常に大
きな CFL 数に対しても安定に収束解を得た [5]．また，
本手法を用いて，同様にONERA-M6翼型周りの並列計
算を行ったところ，Fig.2 にあるように，非常に良い速
度向上率を得た [6]．それらの結果から，高い計算負荷
が問題となっている DG法を，本手法を用いることで比
較的容易に実用化することができると考えられる．
一方，高 Re数流れ場においては，薄い境界層を解像

度良く捕らえるために壁面付近に格子を寄せる必要があ
る．しかし四面体のみで構成された格子では壁面付近の
格子形状が悪化してしまい，粘性項の計算精度に悪影響
を及ぼしてしまう．そこで壁面付近にプリズム格子を配
置するハイブリッド格子の利用が一般的である．高次精
度計算手法を用いた場合でも，高 Re数流れ場において
はハイブリッド格子の導入が必要であると考えられる．
しかし，これまでに DG法においてハイブリッド格子を
用いた計算例は非常に少ない．
そこで今回は，高レイノルズ数流れ場に対する高次精

度点緩和型陰的 Discontinuous Galerkin法を構築する
ために，四面体，六面体，プリズム，ピラミッドの 4種
類の格子形状に対応する点緩和型陰的 DG法を構築する
ことを目的とする．
これまでに，四面体や六面体以外の格子を用いた DG

法による精度検証は行われていない．そのため，まず 3

次元線形移流方程式を解いて，さまざまな格子における
空間精度の検証を行う．次に，3次元オイラー方程式を
解いて，翼型周りの遷音流れ場解析を行い，本手法の安
定性や収束特性をハイブリッド格子を用いて検証する．

Fig. 1 Convergence history for flowfield over
ONERA-M6 isolated wing.

Fig. 2 Speedup ratio of parallel computation for
flowfield over ONERA-M6 isolated wing.

2 計算手法

2.1 Discontinuous Galerkin法
各セル毎の内部の物理量分布を自由度 Qj と基底関数

vj を用いて，

Qh(x, t) =
∑

j

Qj(t)vj(x) (1)

と近似する．添字 jは精度に応じて決まる自由度の数で
あり，3次元 2次精度の場合は 4である．

DG法では，解の再構築をセル毎に独立して行うこと
が出来る．次式のように支配方程式にセル毎に独立した
基底関数 vi を乗じて，計算セル Ωe で積分した弱形式を
解くことで解を得る．

∑
j

dQj

dt

∫
Ωe

vivjdΩ+
∫
∂Ωe

viF (Qh) · ndσe

−
∫
Ωe

F (Qh) · ∇vidΩe = 0 (2)

ここで，∂Ωe は各計算セルの境界を表している．基底関

数については、次節で詳細に述べる．
また，式 (2)の左辺第二項の面積分および第三項の体

積積分は，空間精度に見合ったガウスの求積法を用いて
評価する．
基底関数および自由度はセル毎に独立しているため，

DG法ではセル境界において物理量の不連続を許容して
いる．そこで，セル境界における流束計算には近似リー
マン解法を用いる．

2.2 座標変換および基底関数
式 (2)の面積分および体積積分を評価する際に，物理

座標系 (x, y, z)を基準座標系 (r, s, t)およびテンソル座標
系 (ξ, η, ζ)に変換する．基底関数の直交性を保持する為
に，各座標系を用いてセルの写像変換を考える [7]．こ
こでは，基準座標系でのセルを基準セル，テンソル座標
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系でのセルをテンソルセルと呼ぶことにする．本計算で
は，各セルのガウス点と隣接する面のガウス点とを一致
させるために、面積分は基準座標空間で行う。また、全
セルを統一的に扱うために体積積分はテンソル座標空間
で行う．

2.2.1 四面体セルの変換および基底関数
四面体セルは，Fig.3 のように 2 段階で写像変換され

る．物理座標系における四面体セルと基準四面体セルの
間の変換式は以下のようになる．

x = − (1 + r + s + t)
2

x1+
(1 + r)

2
x2

+
(1 + s)

2
x3+

(1 + t)
2

x4 (3)

また，基準四面体セルとテンソルセルの間の変換式は，

r =
(1 + ξ)

2
(1 − η)

2
(1 − ζ) − 1

s =
(1 + η)

2
(1 − ζ) − 1

t = ζ (4)

となる．
四面体から変換されたテンソルセルにおける直交基底

関数は，ヤコビ多項式 Pα,βγ を用いて次式のように表さ
れる．

vlmn(ξ, η, ζ) = P0,0
l (ξ) ·

(1 − η
2

)l
· P2l+1,0

m (η)

·
(1 − ζ

2

)l+m

· P2l+2m+2,0
n (ζ) (5)

式 (4)を用いると，基準四面体セルに対する直交基底関

数 v(r, s, t)が得られる．

ξ

η

ζ

x

r

s

t

z

physical coordinate

y

reference coordinate

tensol coordinate

y

Fig. 3 Schematic illustration of the 3D mapping
for tetrahedral cell.

2.2.2 六面体セルの写像変換と基底関数
六面体セルは，Fig.4 のように写像変換される．物理
座標系における六面体セルとテンソルセルの間の変換式
は以下のように表される．

x =
(1 − r)(1 − s)(1 − t)

8
x1 +

(1 + r)(1 − s)(1 − t)
8

x2

+
(1 + r)(1 + s)(1 − t)

8
x3 +

(1 − r)(1 + s)(1 − t)
8

x4

+
(1 − r)(1 − s)(1 + t)

8
x5 +

(1 + r)(1 − s)(1 + t)
8

x6

+
(1 + r)(1 + s)(1 + t)

8
x7 +

(1 − r)(1 + s)(1 + t)
8

x8

(6)

六面体から変換されたテンソルセルにおける直交基底関

数は，ルジャンドル多項式 P0,0
γ を用いて次式のように表

される．

vlmn(ξ, η, ζ) = P0,0
l (ξ) · P0,0

m (η) · P0,0
n (ζ) (7)

ξ

η

ζ

x

z

physical coordinate

y

tensol coordinate

Fig. 4 Schematic illustration of the 3D mapping
for hexahedral cell.

2.2.3 プリズムセルの変換および基底関数
プリズムセルは，Fig.5 のように 2 段階で写像変換さ
れる．物理座標系におけるプリズムセルと基準プリズム
セルの間の変換式は以下のようになる．

x = − (r + t)(1 − s)
4

x1 +
(1 + r)(1 − s)

4
x2

+
(1 + r)(1 + s)

4
x3 − (r + t)(1 + s)

4
x4

+
(1 − s)(1 + t)

4
x5 +

(1 + s)(1 + t)
4

x6

(8)

また，基準プリズムセルとテンソルセルの間の変換式は，

r =
(1 + ξ)

2
(1 − ζ) − 1

s = η
t = ζ (9)

となる．
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プリズムセルから変換されたテンソルセルにおける直
交基底関数は，ヤコビ多項式 Pα,βγ を用いて次式のように
表される．

vlmn(ξ, η, ζ) = P0,0
l (ξ) · P0,0

m (η) · (1 − ζ)l · P2l+1,0
n (ζ)

(10)

式 (9)を用いると，基準プリズムセルに対する直交基底
関数 v(r, s, t)が得られる．

ξ

η

ζ

x

r

s

t

z

physical coordinate

y

reference coordinate

tensol coordinate

Fig. 5 Schematic illustration of the 3D mapping
for prismatic cell.

2.2.4 ピラミッドセルの変換および基底関数
ピラミッドセルは，Fig.6 のように 2 段階で写像変換

される．物理座標系におけるピラミッドセルと基準ピラ
ミッドセルの間の変換式は以下のようになる．

x =
(r + t)(s + t)

2(1 − t)
x1 − (1 + r)(s + t)

2(1 − t)
x2

+
(1 + r)(1 + s)

2(1 − t)
x3 − (r + t)(1 + s)

2(1 − t)
x4

+
(1 + t)

2
x5 (11)

また，基準ピラミッドセルとテンソルセルの間の式は，

r =
(1 + ξ)

2
(1 − ζ) − 1

s =
(1 + η)

2
(1 − ζ) − 1

t = ζ (12)

となる．
ピラミッドセルから変換されたテンソルセルにおける

直交基底関数は，ヤコビ多項式 Pα,βγ を用いて次式のよう
に表される．

vlmn(ξ, η, ζ) = P0,0
l (ξ) · P0,0

m (η) · (1 − ζ)l+m · P2l+2m+2,0
n (ζ)

(13)

同様に，式 (12)を用いると，基準四面体セルに対する直
交基底関数 v(r, s, t)が得られる．

ξ

η

ζ

x

r

s

t

z

physical coordinate

y

reference coordinate

tensol coordinate

Fig. 6 Schematic illustration of the 3D mapping
for pyramidal cell.

2.3 点緩和型陰解法
点緩和型の陰解法はセル内の時間発展のみを考えれば

よい．そこでまずはじめに，次式で表されるような流束
関数の線形化を考える．

Fn+1 � Fn +
∂F
∂Q
ΔQ (14)

式 (14)を用いると，式 (2)における左辺第 2項の面積積
分は以下のように近似される．

∫
∂Ωe

viFn+1 · ndσe �
∫
∂Ωe

viFn · ndσe

+

∫
∂Ωe

vi

(
∂F
∂Q
· n
)+
ΔQdσe (15)

ここで，D = (∂F/∂Q) ·nとすると，ヤコビ行列の正射影
は D+ = κ(D + λmaxI)/2と定義される．λmax は流速 U，
音速 cを用いて，λmax = (|U · n|+ c)で表され，κ = 1.05

とする．
同様にして，式 (2)の左辺第 3項の体積積分は以下の
ように近似される．

∫
Ωe

Fn+1 · ∇vidΩe �
∫
Ωe

Fn · ∇vidΩe

+

∫
Ωe

(
∂F
∂Q
· ∇vi

)
ΔQdΩe (16)

式 (15)，(16)における，ΔQは
　

ΔQ =
∑

j

ΔQjvj (17)

とかける．また，式 (2)の時間積分項は，
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∑
j

dQj

dt

∫
Ωe

vivjdΩ =
1
Δt

∑
j

Ii jΔQj (18)

となる．ここで，Ii j =
∫
Ω

vivjdΩは基底関数の積のモー
メントであり，基底関数が直交性を持つとき，Ii j は対角
行列となる．
以上より，最終的に次式で表される ΔQj に対する代

数方程式を得る．
∑

j

Mi jΔQj = Ri (19)

ここで，

Mi j =
1
Δt

∑
j

Ii j +

∫
∂Ωe

vi

(
∂F
∂Q
· n
)+

vjdσe

−
∫
Ωe

(
∂F
∂Q
· ∇vi

)
vjdΩe (20)

および，

Ri = −
∫
∂Ωe

viFn · ndσe +

∫
Ωe

Fn · ∇vidΩe (21)

である．

3 計算結果および考察

3.1 スカラー線形移流問題
構築した点緩和型陰的DG法を用いて 3次元線形移流

方程式を解き，さまざまな形状の格子に対して，DG法で
達成される空間精度の検証を行った．x = 0, y = 0, z = 0

の 3 つの面に波長 1 の正弦波を移流速度 1 で流入させ
た．セル形状は四面体，六面体，プリズム，ピラミッド
の 4 種類で検証を行った．Table1 に各格子の計算セル
数を示す．
解析解と p次精度の数値解の誤差を ε，計算格子幅を
δxとすると ε = c(δx)p が成り立つ．そのため，誤差 εと
格子幅 δx を両対数グラフにプロットすると，その傾き
が実際に達成された空間精度を表す．計算で得られた空
間精度を Fig.7に示す．全てのセル形状においても所期
の精度を達成していることが分かる．またこの時の残差
履歴を Fig.8に示す．CFL数は 106 とした．どの形状の
セルにおいても残差はマシンゼロまで減少し、安定に計
算出来た．

3.2 翼型周りの圧縮性非粘性流れ場解析
本手法を 3 次元オイラー方程式に適用し，ONERA-

M6 翼型周りの非粘性流れ場を計算した．計算領域は

Table 1 The number of cells.

δx hexahedron tetrahedron prism pyramid

10 1,000 6,000 2,000 6,000

20 8,000 48,000 16,000 48,000

40 72,000 432,000 144,000 432,000

Fig. 7 Evaluated spacial accuracy.

Fig. 8 Convergence histories.

四面体，プリズムおよびピラミッドで分割した．セル
数はそれぞれ 361,748，420,487，5,382 である．Fig.9

に翼付近の計算セルを示す．マッハ数を 0.84，迎角を
3.06[deg]として，CFL数は 106 で計算をおこなった．
また，本計算では安定性を確保するためにスロープ・

リミッターを導入した．本計算で用いたリミッターで
は，TVB性を考慮して，ガウス点における圧力とセル平
均の圧力の差がセル平均値の 10% を超える場合に制限
を施すという方法を用いた．
翼表面およびルート面での圧力等高線図を Fig.10 に
示す．典型的なラムダ型の衝撃波が翼上面に捕らえられ
ているのが分かる．また，このときの圧力係数分布を実
験により得られた分布と共に Fig.11 に示す．非粘性計
算であるため衝撃波位置が後退しているが，概ね解の一
致は良好である．Fig.12に得られた残差履歴を示す．こ
れを見ると，非常に大きな CFL 数でも安定に収束解を
得ていることが分かる．
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Fig. 9 Computational hybrid mesh.

Fig. 10 Obtained pressure contours.

(a)

(b)

Fig. 11 Pressure coefficient (Cp) profiles; (a) at 65%
spanwise location and (b) 90% spanwise location.

4 まとめ

ハイブリッド格子に対する点緩和型陰的 Discontis-

nuous Galerkin 法を構築した．はじめに，様々な形状
の格子上で，本手法を用いて得られる空間精度を検証す
るために線形移流方程式を解いた．その結果，どの形状

Fig. 12 Convergence history.

においても所期の空間精度を達成することを確認した．
次に，構築した手法を用いて翼型周りの圧縮性非粘性流
れ場解析を行った．衝撃波を含む場合においても，非常
に大きな CFL数で安定に収束解を得ることが出来た．
今後，本手法を圧縮性粘性解析に拡張していく予定で

ある．
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High-lift Wing Design based on Design Exploration with Considering Cross-flow 
Effect

by 
Masahiro Kanazaki, Taro Imamura, Shinkyu Jeong, and Kazuomi Yamamoto 

ABSTRACT 
In this paper, a multi-objective design exploration for a three-element airfoil which consists of a slat, main wing, and flap was carried out 
by paying attention to the span wise flow effect. Reynolds Averaged Navier-Stokes Solver (RANS) was used for the evaluation during the 
design process. To reduce computational time, “2.5-dimensional span wise calculation” was used. In this calculation, two same planes were 
arranged along span wise direction. They were diagonally arranged to represent the sweep angle and periodic boundary condition was used 
for the infinite span wise calculation. Kriging based Multi-Objective Genetic Algorithm (MOGA) and Analysis of Variance (ANOVA)
were used for the design exploration. The objective functions were defined as the maximization of lift coefficient at landing and near stall 
conditions simultaneously. In this study, 54 sample points were evaluated for the construction of the Kriging model. Based on present 
evaluation method, the span wise flow was observed and it has an influence on the separation on the flap. Through the design exploration 
process, the differences of the designed results between 2.5D and 2D evaluation were observed by visualizing the design space. 

1,2)

Kriging
(Efficient Global Optimization: EGO)

3,4) 5,6)

3)  Reynolds Averaged Navier-
Stokes Simulation (RANS)

 Kriging

(ANOVA)

7)

,

3 3

2 (k=1, k=2)

EGO

CL

EGO Kriging

Fig. 1 Flowfield on the wing extracted the high-lift system 
(Ref. 7, Mach number is 1.75, Reynolds number is 2.1 106,
and angle of attack is 10 degree.) and its cross section. 
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Fig. 2 Illustration of infinitely swept wing for 2.5D 
calculation using periodic boundary condition in the 
consideration of the span wise flow. 

Kriging
RANS8) Spalart-Allmaras

9) Roe
MUSCL

1)
2)
3)
4)

100,000

10)

                 (a)                            (b) 
Fig. 3 Computational grid: (a) overview, (b) top view. 

-0.01 c O/Lslat  0.01 c
0.01 c gapslat  0.04 c

20.0 slat  30.0 (degree) 
-0.01 c O/Lflap  0.01 c
0.01 c gapflap  0.03 c
30.0 flap 40.0 (degree) 

c
JAXA sweep

CL8

CL20

Fig. 4 Design parameters. 

Efficient Global Optimization (EGO) 
MOGA

 (MOGA) 3 Kriging
EGO

3, 11, 12) N
13) RANS

Kriging
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m (N+m)
Kriging

Functional ANOVA 3
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Fig. 5 Procedure of EGO for multi-objective problem. 

overlapslat: 0.005 c  overlapflap: 0.01 c
gapslat: 0.01687 c gapflap: 0.0166 c

slat: 25 (degree) flap: 35 (degree) 
(a)

Ref. 7

(b)

Cl

CL

CL

(a) (b)
(a) (b)

80,000

EGO
EI CL8-
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Kriging
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Cl8

CL8

CL8 CL8

0.02c

CL20

(b)

CL(l)8

CL(j)20

Cl8

CL8

CL20
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upper surface       lower surface 
(a)

(b)
Fig. 6 Flow field obtained by 2.5D evaluation result. (a) 
Surface flow on the wing, (b) Close up view of the flap. Oil 
flow and Mach number contour. 

Fig. 7 Comparison of the effect of the flap deflection angle 
between 2D and 2.5D calculation. 

(a)

(b)
Fig. 8 Residual and CL history in 2.5 dimensional 

computation: (a)residual, (b) CL.

Fig. 9 Solution space obtained by the present design. 
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Fig. 10Comparison of element’s setting  

(a)

(b)

(c)
Fig. 11 Comparison of flowfield around flap. Color contour is 
Mach number. (a)Baseline setting, (b)Design1, and (c)Design2. 

(a)

(b)
Fig. 12 Comparison of CL(l)8 plots against flap-gapflap
predicted by Kriging model between results base on 2D and 
2.5D evaluation 

Fig. 13 CL8 plots against O/Lflap-gapflap predicted by Kriging 
model.

(a)
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(b)
Fig. 14 Comparison of CL(l)20 plots against O/Lslat-gapslat
predicted by Kriging model between results base on 2D and 
2.5D evaluation. 
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flap
O/L_flap

flap-Gap_flap
slat

O/L_slat- flap
O/L_slat
Gap_slat
others

(b)
Fig. 15 Comparison of the effect of the design variables about 
CL(l)8 between results base on 2D and 2.5D evaluation 

gap_flap
overlap_flap-gap_flap
gap_slat
overlap_flap
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slat-gap_flap
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Gap_slat-Gap_flap

O/L_slat-Gap_flap

Gap_flap

others

(b)
Fig. 16 Comparison of the effect of the design variables about 
CL(l)20 between results base on 2D and 2.5D evaluation 
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Consistency between Continuous and Discrete Models and Reliability.
by

Hideaki AISO

ABSTRACT

Numerical computation of diãerential equations usually needs some discretization of the

original equation. The discretization is called discrete (or discretized) model, while the

original diãerential equation is called continuous model. The properties of both models are

expected to be of exact coincidence, but there is always some inconsistency between them.

In such a situation, we need to know the inconsistency in order to understand what a result

of numerical computation means. Otherwise we might misunderstand it to regard a speciåc

behavior of numerical solution coming from the property of discrete model but not from that

of continuous one as a part of behavior of the original equation's solution.

Here we show some trial to analyze the numerical instability that occurs in numerical calcu-

lation of shock waves, where ocurs a typical example of inconsistency between the continuous

and discrete models.

1.

1

1

2

(

) (consistency)

Godunov

Euler

2
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構造メッシュ差分法における任意渦度の流れ場の生成
名古屋靖一郎， 高橋匡康， 相曽秀昭， 岸恭子

（株）アーク情報システム， 宇宙航空研究開発機構

　

はじめに

構造メッシュ上において，スタガード流速場の差分法を

用い，任意の渦度場を与えた場合の流れ場を生成する手法

について述べる．つまり，ベクトルポテンシャルを求める

ことに想定するが，構造メッシュ上の共役勾配法を定義し，

自然な計算アルゴリズムを提案する．共役勾配法は行列ソ

ルバーとして知られているが，ここでは，その概念を抽象

化した有限次元 空間上の手法へと拡張し，構造

メッシュ差分法に沿った有限次元 空間を定義する

ことにより，任意渦度場を持つ流れ場を計算する．

本講演で提案する回転作用素を近似する差分法は，

法（ ）と同様のもので，スタガードメッ

シュ差分法であり，双対メッシュ上に離散化される．有限体

積法から自然に決まる内積を定義し，双対メッシュに沿っ

て，２つの有限次元 空間を導入し，その

空間上での共役勾配法を適用することで，任意渦度流れ場

再現問題を解く．

回転作用素から導かれる連立一次方程式の係数行列には

退化があり，大規模問題においては，悪条件になり，前処

理が必要である．領域分割法を適用し，小規模の問題に帰

着させ， 前処理における不能問題を

不定問題に帰着させる 法 を適用する．

法においては，退化モードが既知であることが必要である

が，部分空間の性質により，スカラーポテンシャルである．

有限次元 空間上の共役勾配法

有限次元 空間 を考え，内積を と書

くことにする．その上での線形作用素 を考え

る．ただし，定義域 とし，対称性：

と，半正定値性：

を満足するものとする． の値域の集合を と書き，

核を と書くことにする．

このとき， が有限次元なので， が成立するとき，

ととり，未知変数 についての問題に共

役勾配法（ 法）が適用できる．

そこで， が成立するような枠組ができれば，その

抽象化された有限次元 空間上での 法が適用

できることが，本論文の基本的なアイデアである．

特に，２つの 空間 があり，線形作用素

が定義されていて，次式を満足する共役作用

素 が存在するときを考える．

このとき，作用素 を考えると，自然に，

式が成立する．そこで， 式が成立するような枠

組みを構成することを考える．

無計量差分法

は，チェインと微分形式を用いて，

勾配作用素，回転作用素，発散作用素の離散化式として，

無計量な差分法を定式化している．ここで，無計量の意味

は，メッシュ幅による割り算のない形の差分法である．

基本的な原理は，次の の定理である．

と書ける． は外微分であり， は境界作用素である．積

分量を考え，空間をチェインと呼ばれる幾何学的対象に分

解することで，微分作用素を近似する．その際，重なりの

ない複数の積分領域上の積分値は，各積分領域上の積分値

の和で書けるというが基本原理である．具体例を示そう．

式は，積分領域 の次元によって，表現が変わる．

が１次元チェイン ならば， は向き付けされたその

端点である０次元チェイン 終点， 始点 であり，

終点 始点

となる．ここで， は の単位接線ベクトルである．次に，

が２次元チェイン ならば， は１次元チェインで
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あり，

となる．ここで， は の単位法線ベクトルである．最

後に， が３次元チェイン ならば， は２次元チェ

インであり，

となる．ここで， は の単位法線ベクトルである．

式は，積分領域の次元のよって， のように，

勾配作用素，回転作用素，発散作用素を，それぞれの次元

のチェインの特性的な積分をした量として表現している．

特性的な積分とは，１次元チェイン上の積分は，その単位

接線方向ベクトルとの内積の積分，２次元チェインでは，

その単位法線方向ベクトルとの内積の積分，３次元チェイ

ンではスカラー関数の積分となっている．そして，それぞ

れの右辺は，１次元下がったチェイン上の特性的な積分と

なっている．そして， 式のそれぞれの右辺は，流

れ場 の循環と，流れ場 の流量を表す．

式の左辺と 式の右辺は， と

見れば同じ形をしていて，流速場 の循環であ

る．つまり，２つのスカラー関数の始点終点での差は，

という微分作用素の循環という積分量になることを意味す

る．そして， 式の右辺は，計量情報のない，つまり，２

点間距離による割り算のない，符号付きの和である．同様

に， 式の左辺と 式の右辺は，

と見れば同じ形をしていて，流速場 の流量であ

る．そして，もし， が， となる１次

元チェインの集合 によって， と書

けるなら，積分の加法性から，

ここで， は，１次元チェイン と の積分の

向きが一致するとき， とし，異なるとき，

とする． ， 式より，ベクトル場 の１次元の境界で

の循環の和をとると， に回転作用素を施したベクトル場

の流量になることが分かる．以上より，境界チェインの分

割により，回転作用素を近似する離散化式が得られること

になる．ただし，その量は， に回転作用素を施した関数

の流量となっている． 式も同様であり，境界 を重

ならない領域分割することで，各面の流量の和として，発

散作用素の積分量の離散式を作ることができる．

流量と循環という物理量を導入し，相互の変換として，

作用素（スター作用素とも呼ばれる）を導入するこ

とで， を近似する無計量な差分法を構築で

きる．例えば， 方程式

を構造メッシュの差分法で離散化する場合，

は循環の次元を持っているので，流量に 作用素を

施し，

とすればよい．ここで， 作用素は で表す．発散

の積分量は，

と計算すればよい．これは， 方程式に，通常の２

次中心差分公式を適用した離散化に一致する．計量つまり

メッシュ幅等の情報の管理は，すべて， 作用素に負

わせて，差分式 は，無計量であることに注意し

よう．次節では，回転作用素について，具体的な定式化を

する．

回転作用素と双対スタガードメッシュ差分法

節での原理を使って，回転作用素の離散化を考える．

そのために，双対スタガードメッシュを導入する．次の流

速の線形空間として，各流速成分の自由度分の実数の直積

空間を考える．

流量を大文字に上線で書き，循環を大文字で書くことにす

る．例えば，流量

と 循環

This document is provided by JAXA.



である．回転作用素 ， であり，

次のように定義する． ならば， の流量 と

の循環 は，次の関係式を満たす．

この式を 次の量を使って， と簡略化して書く

ことにする．

ならば， の流量 と の循環 は，次

の関係式を満たす．

この式を と簡略化して書くことにする．

ただし，これらの量を計算するとき，未定義の値が出るが，

それらはすべて０として定義する．このとき， に

ついては，

という境界条件を課していることになり， につ

いては，

という境界条件が対応する．

， に有限体積法から自然に決まる 内積を定義

する． 内積のみを書くと，

循環と流量を組み合わせると，内積も無計量になる．こ

こで， として，

と書き，無計量の内積を で書いた．

定理１ 次の部分和分公式が成り立つ．

定理２　任意に与えられた について，線形方

程式
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の解 を求める問題と

は同値である．また，この問題は一意可解である．ここで，

は作用素 の値域を表す．

問題 の線形作用素 は，定理１より

条件 を満足するので，２節での 法を適用できる．

部分空間の性質

スカラー量を近似する線形空間として，

を考え，発散作用素として， として，

となるとき， の体積積分量 を

とれば，

また，勾配作用素 は， は，循環

を用いて， 式を満たす．

双対メッシュについても同様に，

を定義し， として， なら，

と

して，

となり，勾配作用素 は， なら

ば，循環 を用いて，

以上のような線形作用素を定義すると，次のような直交直

和分解が成り立つ．

作用素の性質として，

が自然に成り立つので，

が成立する．そして，特に， 数（ ）が０である

とき，

となる．今は，穴のない直方体領域を考えているので，

数は０である．ソレノイダル空間 は，ベクトルポ

テンシャル に一致する．渦無し は，スカ

ラーポテンシャル に一致する．

以上のような部分空間の性質より，与えられたベクトル

場 に対して， を未知ベクトルにする方

程式

が可解であるためには， でなけれ

ばならないことが分かる． であるとき，

は可解ではないが，定理２の問題のように，残差

のノルムを最小にする解は，方程式 を満足すること

が分かり，前述のように，構造メッシュに自然に導入した

内積の意味での 法を適用できる．

正則化

式の方程式に対して，定理２より， の

とき，一意可解になる．そこで， を満足する

を求める問題を考える．つまり，

の形の連立一次方程式を解く．作用素 は退化してい

る．そこで，正則化を考える．

有限要素法の分野では，補木による正則化が知られてい

る（ ）．本論文でのスタガードメッシュ差分法に

おいても，同様のことができる．それを説明するために，

有向ネットワークの概念を導入する． の空間格子

系に図１に示す有向ネットワークを定義する．空間 の

元をネットワークの節点とし，辺上に の元を配置する．
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図 スタガード格子の有向ネットワーク

このようなネットワークに，木の概念を導入する．木と

は，閉路を持たないネットワークと定義する．閉路とは，

ある節点から始まり，辺をたどるとその節点に戻るような

ネットワークと定義する．ネットワークの部分ネットワー

クとは，そのネットワークの部分集合であると定義する．

ネットワークの極大部分木とは，１つでも辺を追加すると，

閉路ができてしまうような部分ネットワークであり，節点

の集合は元のネットワークと一致するようなものと定義す

る．連結なネットワークにおいては，木の性質から極大部

分木の辺の数は，節点数から１引いたものになる．補木と

は，極大部分木を除いた残りのネットワークと定義する．

自由度を補木に限定すると，連立一次方程式 は正則

になる．図 に極大部分木の例を示す．

図 極大部分木の例（太線：極大部分木）

このような自由度を制限するような処理を行うために，

計算フラッグを導入する．作用素 を施すとき，その結

果に対して，次の計算フラッグを乗じることで正則化の処

理ができる．

に対応する辺が補木

その他

に対応する辺が補木

その他

に対応する辺が補木

その他

静磁場問題に対する構造メッシュ 法

式を解く問題は，ベクトルポテンシャルを求める問

題であり，

の公式と の制約条件を課せば， 方程式

を解く問題に帰着される．次の静磁場問題（ ）に

おいては，透磁率 が空間分布をもつ場合には，その

ような簡単な定式化はできない． を満足する強

制電流 について，次を満足する磁場 と，磁束密

度 を求める問題が静磁場問題である．

本論文の提案する構造メッシュに沿った 法においては，

透磁率 が空間分布を持つ場合においても，作用素の

対称性 を崩さない．

この問題は， 節の離散化により，

に対して，

を満足する を求める問題に帰着される． を，

法の 回反復後の解 の循環， をぞれぞれ

法の探索方向ベクトルの循環，残差ベクトルの流量と

し， 作用素 は流量を循環に変換するとし， 法

の１回の反復計算を書けば以下のようになる．

を施す部分は， 節での構造メッシュに沿った代入

計算として書けるので，この算法を構造メッシュ 法と

呼ぶことにする． を施す部分や内積は，すべて無計

量になっていることに注意しよう．計量処理は 作

用素が行う．

法

式の方程式には，前述の通り退化があり，悪条件の

問題であり，大規模になると 法が収束しない可能性が

ある．そこで，論文 の 法の適用を行った．

法は，領域分割法の一つで，大規模な問題を分割し，小さ

な問題に帰着させ，並列計算させる手法であり，並列計算

機の登場ともに注目されている．

法では，全領域 を小領域 に分

割し，内部自由度と，隣接する領域を繋ぐ接続境界自由度に

分け，内部自由度を消去した 補元に対する 法に

帰着させる．そして，前処理として，

前処理を行うが， 前処理の作用素に

は退化があるので，バランシングと呼ばれる係数ベクトル
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の可解化を行う．変位を自由度とする構造解析の分野では，

剛体運動モードであり（ ）， 方程式におい

ては定数モードを除去して，可解化をする． 式につい

てのバランシングを行うためには， 式の各領域 毎

の 補元 についての核を求めなければならないが，

は回転作用素 が施されるため，それは境界自由

度における の値域になり， 補元をはさんだ形の

方程式を解くことになる．ここで， は

分割領域 の作用素を表す．

数値実験

正則化の検証

として， 節での構造メッシュ

法の数値実験を試みた．適合条件とは， を満足

することと定義する．また，正則化とは６節での補木によ

る正則化を行うこととする．適合条件を満足するかしない

か，正則化をするかしないかによって，４通りの場合の数

値実験を試みた． 法の収束判定は残差の最大値ノルム

が 以下になることとし，完全収束とは，流量残差を

体積で割った最大値ノルムが倍精度計算で になるこ

ととする．

表 法の収束

ケース 適合条件 正則化 反復回数 完全収束

① × × ×

② ○ × ×

③ ○ ○ ○

④ × ○ ○

①のケースでは， 法は収束しなかった．①，②のよう

に正則化をしないと完全収束はしなかった．ただ，最も速

い収束は，②のケースであった．これは，有限要素法にお

いても起こることが知られている（ ）．図 に

それぞれケース②，③，④のベクトル図を示す．④は適合

条件を満足しないので，物理的に無意味な解になっている．

領域分割法

として，立方体の ， 方向にそ

れぞれを２等分ずつ８等分に分割して，領域分割法を試み

た． 補元についての 法の反復回数を表２に示す．

法の前処理効果が認められる．

表 領域分割法の反復回数

手法 反復回数

退化 法 回

法 回
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DNS

Establishment of DNS database in a turbulent channel flow 
 by large-scale simulations 

by 
Hiroyuki Abe Japan Aerospace Exploration Agency and Hiroshi Kawamura Tokyo University of Science

ABSTRACT 
In the present study, we establish statistical DNS database in a turbulent channel flow with passive scalar transport at high Reynolds 
numbers and make the data available at our web site (http://murasun.me.noda.tus.ac.jp/turbulence/). The established database is reported 
together with the implementation of large-scale simulations, representative DNS results and results on turbulence model testing using the 
DNS data. 
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Fig. 1 Development of DNS in a turbulent channel flow. 

Table 1 Websites of the DNS database in a turbulent channel flow. 
Name of websites URL 
DNS database website at the University of Tokyo http://www.thtlab.t.u-tokyo.ac.jp/ 
DNS database website at Tokyo University of Science http://murasun.me.noda.tus.ac.jp/
DNS database website at University of Illnois http://www.tam.uiuc.edu/Faculty/Moser/channel
DNS database website at Universidad Politécnica de Madrid http://torroja.dmt.upm.es/ftp/channels 
DNS database website at ERCOFTAC http://ercoftac.mech.surrey.ac.uk/ 
DNS database website at University of Southampton http://www.dnsdata.afm.ses.soton.ac.uk/ 
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Table 2 Computational performance for the DNS at Re =1020.

Re 1020
Number of grid points 

(Nx Ny Nz)
1,409,286,144 

(2048 448 1536)
Number of CPUs 448 

Number of processes 56 
Number of threads 8 

Used memory 819GB 
I/O data size 138.2GB 

FFT: 300~400MFLOPS 
TDMA 90~120MFLOPS Performance

for one process 
Others 800~1000MFLOPS

Fig.2 Schematics of domain decomposition for process 
parallelization: (a) FFT; (b) TDMA. 

Table 3 Cases of our DNS database established in the present study. 

Velocity field Thermal field 
1) Re =180
2) Re =395
3) Re =640
4) Re =1020

1) Re =180, Pr=0.71 
2) Re =395, Pr=0.71 
3) Re =640, Pr=0.71 
4) Re =1020, Pr=0.71 

1) Re =180, Pr=0.025 
2) Re =395, Pr=0.025 
3) Re =640, Pr=0.025 
4) Re =1020, Pr=0.025 

Table 4 Contents of our DNS database. 

Velocity field Thermal field 
1) Mean velocity 
2) RMS of velocity fluctuations 
3) RMS of pressure fluctuations 
4) RMS of vorticity fluctuations 
5) Reynolds shear stress 
6) Budgets of Reynolds normal and shear stresses 
7) Budgets of turbulent kinetic energy 
8) Two-point correlations of velocity fluctuations 
9) Energy spectra of velocity fluctuations 

1) Nusselt number 
2) Mean temperature 
3) RMS of temperature fluctuations 
4) Turbulent heat-fluxes 
5) Turbulent Prandtl number 
6) Time-scale ratio 
7) Budgets of temperature variance 
8) Budgets of Turbulent heat-fluxes 
9) Two-point correlations of temperature fluctuations 
10) Energy spectra of temperature fluctuations 
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(KEK)

Large-scale simulations of lattice quantum chromodynamics
by

Hideo Matsufuru

ABSTRACT
Lattice Quantum Chromodynamics (QCD) is one of the scientific fields which require most large-scale nu-

merical simulations. QCD is the fundamental theory of the strong interaction among quarks and gluons inside
hadrons. Because of difficulty in analytic calculations, numerical simulations of lattice QCD are important to
explore the properties of hadrons and determine their matrix elements. In this report, we explain fundamental
aspects and algorithms of lattice QCD, and how its large-scale simulation is performed on massively parallel
computers with an example at KEK. JLQCD Collaboration is performing dynamical simulations with overlap
fermions, which have theoretically elegant features while require high numerical cost. We also introduce interna-
tional and domestic activities, ILDG and JLDG respectively, to share the configuration data produced in lattice
QCD simulations.

1.

(Quantum Chromodynamics, QCD)

CP-PACS

IBM Blue Gene/L

QCDOC

QCD

KEK

JLQCD Collaboration

(

)

Monte

Carlo

2. QCD

(QCD)

SU(3)

QCD

( )

QCD

QCD

QCD

QCD

QCD

[1]

QCD 4 Euclid

Monte Carlo

4 Euclid (

)

( )

(R,G,B)

3

3 × 3 SU(3)

(x, y, z, t)

( ↑, ↓ )4

3 × 4 = 12

a → 0 QCD

91

This document is provided by JAXA.

http://stage.tksc.jaxa.jp/library/report/files/SP-07-016.pdf#16


( )

( )

Wilson

SF =
∑
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Development of HPC middleware for large-scale parallel and coupling simulators
by

Kenji Ono and Tsuyoshi Tamaki

ABSTRACT

A novel middleware, which integrates an Object-oriented framework for efficient code development and an execution environment with
high usability, was developed for large-scale parallel and coupling simulators. The performance was evaluated on several parallel
platforms using a Poisson solver with/without the presented framework. It was found that the parallel performance with the framework
might recognize almost the same under 1024 Cores in comparison with the one of the original program with MPI. In addition, a coupling
control and its implementation on the framework are discussed.
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by 
Takeshi Nishikawa and Satoshi Matsuoka 

ABSTRACT 
TSUBAME (Tokyo-tech Supercomputer and Ubiquitously Accessible Mass-storage Environment) is a new supercomputer cluster installed
at Tokyo Institute of Technology in Tokyo, Japan, in April 2006 and boasts over 85 Teraflops of peak compute power with 50 Teraflops of 
peak over 10,000 Opteron CPU cores and 35 Teraflops 360 acceleration cards with the ClearSpeed CSX600 chip, 21.5 Terabytes of total 
memory, and 1.1 Petabytes of online disk storage “Fat Node” as well as fast parallel interconnect---architectural principles based on 
traditional supercomputers. In March 2007, it increased the capacities of memory to 21.7 Terabytes and disk to 1.6 Petabytes. And it has 
kept the fastest supercomputer in Asia and Japan in September 2007.  
 TSUBAME is operated under the slogan of “ ”, “Everybody’s Supercomputer”.  We have employed an x86 architecture 
and Linux operating system on TSUBAME, supplemented by Grid middleware, allowing synergistic access from desktops and laptops. 
Many applications, among the user own, the commercial, and the public domain, will simply run on TSUBAME with nothing of or very
little modifications. We also are administering the machine so that such access will be easy and ubiquitous as possible, including free 
accounts for small usage as well as Web-based storage access. We also provide two charged batch queue services, the best effort service 
(bes) and the service level agreement (sla). The CPU core allocation unit is by a core on the “bes” and by a node on the “sla”.  So, a user is 
easier to occupy many nodes exclusively on the “sla” than on the “bes”.  The fee of “bes” is 4 times cheaper than that of “sla”.
In FY2006, the user own applications spent half of CPU times of TSUBAME and the independent software vender (ISV) applications spent 
one third of CPU time of TSUBAME.  We keep holding the policy to strengthen TSUBAME continuously. 

TSUBAME (Tokyo-tech Supercomputer and  Ubiquitously 
Accessible Mass-storage Environment) Grid Cluster
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Prediction of sound effects on a rocket by LEE 

 Noriki Iwanaga, Hidekazu Kaneda (RCCM), Keiichi Murakami (JAXA), 
Keiichi Kitamura (Nagoya University), Atsushi Hashimoto, Takashi Aoyama (JAXA), 

Yoshiaki Nakamura (Nagoya University) 

Abstract 
Acoustic loads are the principal source of structural vibration and internal noise during launch or static-firing operations. The
loads cause various problems, so it is important to predict the acoustic loads on space vehicles such as a rocket. Conventionally, 
the prediction has been made by empirical methods. These methods have some limitations, since shielding and reflection are 
difficult to be dealt with. To avoid these difficulties, we are planning to use our LEE (Linearized Euler Equation) code and 
evaluate the acoustic field to predict the acoustic loads on a rocket. As a first step, we report the results of some benchmark tests 
for validating our code’s precision.      
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Study of noise reduction by water droplets 
 

by 
Masayuki Hiraishi, Michihisa Tsutahara, Shinsuke Tajiri, Keiichi Murakami, Takashi Aoyama 

 
ABSTRACT 

The acoustic noise generated by the jet of a rocket launching becomes a serious problem for an on-board satellite now. It has been known 
that we can reduce this noise by spraying water into the jet. But this mechanism is not clarified. In this report, we carry out two-dimensional 
numerical simulations of interaction between water droplets and acoustic sound by the Finite Difference Lattice Boltzmann method. We 
also carry out the simulation for solid bodies for comparison. It is shown that some differences appear in the sound pressure fields between 
the two. 
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Table 1 Velocity set in 2D21V model 
i Velocity vector |ci| 
1 ( 0, 0) 0 

2-5 ( 1, 0), ( 0, 1), (-1, 0), ( 0,-1) 1 
6-9 ( 2, 0), ( 0, 2), (-2, 0), ( 0,-2) 2 

10-13 ( 3, 0), ( 0, 3), (-3, 0), ( 0,-3) 3 
14-17 ( 1, 1), (-1, 1), (-1,-1), ( 1,-1) 2  
18-21 ( 2, 2), (-2, 2), (-2,-2), ( 2,-2) 22  
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Fig.4 Pressure distribution (Droplet). 
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(a) d/ =0.10 

 
(b) d/ =0.25 

 
(c) d/ =0.50 

 
(d) d/ =1.00 

 
Fig.5 Pressure distribution (Solid). 
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Fig.6 Sound pressure level (Droplet). 
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(c) d/ =0.50 

 
(d) d/ =1.00 

 
Fig.7 Sound pressure level (Solid). 

 

 
Fig.8 Acoustic power 
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FDTD

Sound Transmission Analysis of Honeycomb Model Using FDTD Method 
By 

Keiichi Murakami and Takashi Aoyama 

ABSTRACT 
This paper provides the results of a numerical analysis on the sound transmission to modeled solid and hollow walls in order to investigate 
an acoustic characteristic of a honeycomb sandwich structure. The finite difference time domain (FDTD) method is used in this study 
because it is possible to solve both sound wave propagation in fluid and elastic wave propagation in solid simultaneously. From the results 
of isotropic solid wall calculations, there is the second transmission wave in the case of thick wall model, which is not observed in the case 
of thin wall model. On the other hand, the arch-shaped transmission wave is observed in the case of hollow wall model calculation, which 
is totally different from that of simple solid wall models. 
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Study on Coupled Structural-Acoustic Analysis for Spacecraft 
by 

Takashi Takahashi, Keiichi Murakami, Takashi Aoyama, and Hideaki Aiso (JAXA) 

ABSTRACT 

This paper focuses on numerical prediction approaches for steady-state coupled interior vibro-acoustic problems, especially for spacecraft 
structural vibrations by acoustic loads with the wide frequency range acted during the liftoff. Lightweight and large area structures, such as 
solar arrays and antenna dishes, and some components with relatively high natural frequencies are sensitive to acoustic loads. Numerical 
prediction of vibro-acoustic responses enables us to partially cover the ground acoustic tests, and is therefore quite important to design and 
develop reliable spacecraft. For spacecraft vibro-acoustic simulations, there are deterministic prediction techniques such as finite element 
method (FEM) and boundary element method (BEM) applicable in the low frequency range, and statistical ones such as statistical energy 
analysis (SEA) in the high frequency range. However, there generally exists mid-frequency range where no mature numerical methods are 
applicable. In this paper, a novel deterministic prediction method called the wave based method (WBM) is applied to obtain detailed 
responses in vibro-acoustic analysis of spacecraft. Then we consider two simple models, an uncoupled acoustic model with a single cavity, 
and a coupled vibro-acoustic model with a spacecraft and a payload fairing. Using a 2-dimensional WBM code developed in this study and 
commercial FEM software, these models are solved to compare the results. The results show that FEM is limited to apply in low frequency 
range, and WBM is quite practical and has high potential for the vibro-acoustic analysis with the wide frequency range. 

1)

(SEA: Statistical Energy 
Analysis)2)

3), 4)

SEA
(fill effect/fill factor)

(SPL: Sound Pressure 
Level) SEA
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(FEM: Finite Element Method)6)

100Hz
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Numerical Analysis of Helicopter BVI Noise in Turning Flight

By
Choongmo Yang, Takashi Aoyama, Hirokazu Ishii and Yoshinori Okuno 
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7-44-1, Jindaijihigashi-machi, Chofu, Tokyo 182-8522, Japan 

ABSTRACT 
Blade-Vortex Interaction (BVI) is known to be one of the most annoying sources of helicopter noise. In order to obtain 
acoustic waveforms of BVI noise, a series of flight tests was conducted by JAXA’s MuPAL-  research helicopter using a 
microphone mounted on its nose boom. The measured acoustic data of the flight tests shows apparently stronger BVI noise 
in turning flight than in straight flight at the same airspeed and vertical speed. From the flight conditions, two cases, a 
straight descent and a descending turn, are chosen to compare the noise pattern with CFD computation and to understand the 
BVI noise characteristics during coordinate turns. Trim data obtained through a flight simulation code are given to CFD 
computation for two cases. CFD simulation successfully reproduces the tendency of increasing BVI noise due to the turning 
maneuver at least for the present flight conditions. 

1. INTRODUCTION 

Helicopters radiate an excessive slapping noise called 
Blade-Vortex Interaction (BVI) noise during approach, and 
this is known as one of the most annoying helicopter noises 
during terminal operations. BVI noise is generated by 
impulsive pressure fluctuations on main rotor blades induced 
by tip vortices shed by the preceding blades. Since the 
distance between the blades and vortices become small at 
“moderate” descent angles, strong BVI noise is radiated 
during conventional approach flight conditions. 

Many researches including experimental and 
computational activities1-4 have been conducted to understand 
the physics of BVI noise and to reduce the BVI noise. 
However, most of the researches have been restricted to 
steady flight conditions in order to simplify the phenomena. 
If considering real-world helicopter maneuvering in complex 
motion including unsteady or transient effect as well as 
pitching, rolling and yawing motions, the helicopter noise 
becomes much more complicated. In transient flight 
conditions, the unsteady blade air-loads and blade motions 
are known to produce dramatic increase of radiated noise5.
During this transient motion, wakes and tip vortices can be 
fully unsteady and 3-dimensionally-aperiodic, which also 
give rise to significant increase of interaction noise compared 
to the noise in steady flight. Because of the complexity of the 
problems, not so many researches have been addressed on the 
noise prediction of a maneuvering rotorcraft. Brentner et al.6
have conducted computational analysis using free-vortex 
wake model and acoustic code to predict the unsteady loading 
during simple maneuvers, such as turning and descending 
flight compared to level flight. Ananthan et al. 7 predicted 
transient aerodynamics of rotor wake in response to time-
dependent blade pitch inputs. Chen et al. 8, 9 also examined 
three types of flight maneuvers, namely arrested descent, 
turns, and roll-reversal maneuvers using rotorcraft aero-
acoustics prediction model. Munsky et al. 10 analyzed BVI 
noise with flight path or attitude modification in low-speed 
descent. Perez et al. 11 extended the cases to other types of 
maneuvers using aerodynamic/acoustic computation chain for 
BVI noise prediction. Yang et al.12 analyzed the noise 

generated from a maneuvering rotorcraft with modified 
governing equations, which are derived for maneuvering 
helicopter analysis using coordinate transformation from 
inertial (fixed) coordinate into non-inertial moving 
(translating) coordinate, then two simple maneuvering cases 
were calculated. 

The Japan Aerospace Exploration Agency (JAXA) 
developed MuPAL-  research helicopter, and has been 
carrying out various acoustic flight tests13 to obtain basic 
noise data for several maneuvering conditions. The obtained 
acoustic pressure shows that significant large BVI noise 
could occur during descending turns compared to the normal 
BVI noise, which is the same pattern as analysis results6-12 of 
turning flight. For the better understanding of the reason of 
these strong BVI noise pattern for turning flight, it grows 
necessary to solve the ideal turning flight condition using 
CFD to check whether the same pattern appears in simulation 
or not. 

JAXA has also been developing its own CFD code14 to 
solve full helicopter simulation using accurate flow solver 
and acoustic solver. Some previous researches have shown its 
ability to capture the distinct peak of BVI noise for several 
problems including active control analysis15,16. Also the code 
expanded its ability to solve the flow-field including tail-rotor 
and fuselage configuration including interaction noise 
analysis17.

The objective of the present paper is to compare 
computational results with measured data of flight test by 
MuPAL-  research helicopter to understand the BVI noise 
characteristics during coordinate turns. Special focus will be 
brought into the phenomena of sudden increase of BVI noise 
according to the specified bank angles and vertical speed, 
where the abnormal increase of BVI noise happened at 
MuPAL-  flight test.  

2. FLIGHT TEST  

2.1 JAXA’s Experiment 
JAXA is carrying out a research program18 of three 

dimensional curved flight paths to enhance the capacity and 
efficiency of small regional airports and reduce the noise 
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impact on surrounding communities. JAXA’s research 
helicopter, MuPAL- , is a twin turbo-shaft 4500kg machine 
with a four-bladed main rotor. Table 1 shows its key 
specifications of MuPAL- . The aircraft is equipped with an 
experiment support system comprising various sensors as 
described Ref. 19. 

Table 1: MuPAL-  key specifications. 
Aircraft Type Mitsubishi MH2000A 
Max. T/O Mass 4500kg 
Max. Horizontal Speed 140kt 
Engines 2×876shp MG5-110 
Rotors Main Tail 

Radius 6.1 m 0.55 m 
Chord 0.40 m 0.087 m 
No. of Blades 4 10 
Rotational Speed 317 rpm 3500 rpm 
Direction of rotation CCW  

2.2 Acoustic Apparatus 
Figure 1 shows an overview of the nose microphone of 

the MuPAL- research helicopter. In order to minimize 
installation cost, the nose microphone was attached to a nose 
boom which originally carried air data sensors. A nose cone 
was used to reduce wind noise, and the gaps and steps 
between the microphone and the adapter were wrapped with 
adhesive-backed aluminum tape to minimize 
aerodynamically induced noise. The measured sound pressure 
was recorded at a sampling frequency of 48kHz by a DAT 
(Digital Audio Tape) recorder mounted on a rack in the cabin. 
Furthermore, a microphone held by the operator in the cabin 
was used to measure cabin noise at the point between the 
pilot seat headrests. The detail of acoustic apparatus is 
described in Ref. 19. 

The measured noise includes noise from the engines and 
gearbox as well as noise from the main rotor. A main rotor 
one-per-rev trigger is necessary to extract only the noise from 
the main rotor, and so a sensor consisting of a laser pick-up 
and a reflector was installed on the swash plate. The one-per-
rev trigger signal was recorded by the DAT recorder 
simultaneously with acoustic data.  

Fig.1: Diagram of Nose microphone. 

2.3 Flight Conditions 
The flight conditions for noise measurement were 

established as combinations of indicated airspeed, vertical 
speed, and bank angle. Level, climbing, and descending 
flights were flown at airspeeds of 50-140kt, and vertical 

speeds of between 500fpm (climb) and -1500fpm (descent). 
The corresponding flight path angles ranged from -18 to 6 
degrees. Level and descending turns were flown to obtain 
basic data for the development of noise abatement approaches 
using curved flight paths. Airspeed and vertical speed were 
the same as for straight flight; that is, flight conditions were 
combinations of airspeeds of 50, 70, and 100kt, descent rates 
of 0, 600, and 1000fpm, and bank angles of ±15 and ±30 
degrees. Cases with different vertical speeds were flown 
successively at altitudes of 1000–5000ft for the efficient tests, 
and many cases were conducted in a single flight, during 
which the mass of the helicopter varied by up to the 
maximum of 460kg, which corresponds to about 10 percent 
of the maximum take-off mass.  

2.4 Measured Acoustic Data 
BVI noise is known to contain about the 10–50th 

harmonics of the blade-passing frequency of the main 
rotor.20,21 Since the blade-passing frequency of MuPAL- is
21Hz, the aircraft’s BVI noise contains frequencies between 
200Hz and 1kHz. In order to extract the BVI noise, a 
combination of a low-pass and a high-pass filter was applied 
to the measured data. The low-pass filter was a 5th-order 
Butterworth filter with cut-off frequency of 1200Hz, while 
the high-pass filter was a 3rd-order Butterworth filter with 
cut-off frequency of 180Hz. In order to enable zero-phase 
distortion, each filter was applied in the backward direction 
after being applied in the forward direction. Figure 2 
compares the analysis for measured data. The SPL spectrum 
of the filtered data in the middle row shows that the filters 
have passed frequency components between 200Hz–1kHz, 
and remaining components have been effectively attenuated. 
The time history of filtered sound pressure shows clearly the 
waveforms of BVI noise, so the filtering is appropriate for 
examining the changes of the waveforms according to flight 
condition. 

Fig.2: Comparison of data analysis for measured data 

3. NUMERICAL SIMULATION 

3.1 Overlapped Grid Method 
A moving overlapped grid system with three different 

types of grids (blade grid, inner and outer background grids) 
shown in Fig. 3 is used. The inner background grid is placed 
around the rotor disk.  The outer background grid covers the 
whole computation region with a sparse grid density. The 
flow data are exchanged between the inner and outer 
background grids, and between the blade grid and the inner-
background grid. The body-fitted blade grid in O-H topology 
moves along with the blade motion including rotation, 
flapping, feathering, and lagging.  
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Fig.3: Overlapped grid system 

Table 2: Specification of grid system. 

Inner background grid 
(X×Y×Z)

290×270×180 = 14,094,000 

Outer background grid 
(X×Y×Z)

83×79×49 = 321,293 

Blade grid 
(chord×normal×span) × blade 
(125×25×95) × 4 = 1,187,500 

fuselage 171×21×150 = 538,650 
Total ~16,100,000 points 

Inner background 
spacing 0.08c (=0.0105R)

Table 2 shows the specification of each grid.  Most of the 
grid points are concentrated in inner-background grid, which 
captures the trace of tip vortex during several rotations. The 
number of grid points in span-wise direction of blade grid is 
considerably increased to model the active flap. The grid 
spacing of inner background grid corresponds to 0.1c, where 
c is the blade chord length. 

3.2 Aerodynamics & Acoustics 
A three-dimensional unsteady flow solver22 for the Euler 

equation is used to analyze the aerodynamics of active flap. 
In the calculation of blade grid, inviscid flux vectors are 
separated using Roe's flux difference splitting (FDS) 
algorithm, where flux difference across a cell interface is 
divided into the components associated with each 
characteristic wave with second-order accuracy using a TVD 
scheme. TVD scheme is known to be good in capturing shock 
wave without adding artificial dissipation. Since Roe's 
approximate Riemann solver does not have the consistency 
with the entropy condition and thus permits physically 
inadmissible expansion shock, an entropy correction is 
applied to resolve this inconvenience. For the time integration, 
first-order Euler backward scheme is used in the conventional 
delta form and the time accuracy is improved by adding the 
Newton iteration. A diagonalized ADI method with an 
upwind flux-split technique is used in the linearized implicit 
part for the discretized governing equations.  

In the calculations of background grids, the flux 
difference across cell interface is divided using a compact 
TVD scheme23. MUSCL cell interface value is modified to 

achieve 4th-order high accuracy in the background Cartesian 
grids. Simple High-resolution Upwind Scheme (SHUS)24 is 
employed to obtain numerical flux. SHUS is one of the 
Advection Upstream Splitting Method (AUSM) type 
approximate Riemann solvers and has small numerical 
diffusion. The four stage Runge-Kutta method is used for 
time integration. The free stream condition is applied for the 
outer boundary of outer background grid. 

Acoustic signal is calculated by an acoustic code25 using 
the pressure distribution on blade surface obtained by the 
CFD code as input data. The acoustic code is based on the 
Formulation 126 of Ffowcs Williams and Hawkings (FW-H) 
formulation.

3.4 Trim Calculation of MuPAL-
Among measured flight conditions, instantaneous values 

at “steady” condition are selected to avoid BVI noise 
variation due to unsteady pilot controls and 
acceleration/deceleration. The periods of measured acoustic 
data were chosen by applying the constraints for roll rate, 
pitch rate, and acceleration relative to ground as following.  

secdeg/1
dt
d ,      secdeg/1

dt
d , 2sec/1.0 m

dt
dVg

From the chosen measured flight conditions, necessary 
properties such as airspeed, vertical speed, and roll angle are 
determined. Then a flight simulation code was used to 
estimate the trim conditions, or the blade motion at measured 
flight conditions. 

The flight simulation code calculates the motion of 
aircraft by six degree-of-freedom equations of a rigid body. 
The aerodynamic force acting on the main rotor is estimated 
using the blade element theory. Aerodynamic coefficients of 
the fuselage are based on the results of wind tunnel tests by 
the aircraft manufacturer. Small changes of cyclic and 
collective pitch angles of the blades are made in iterative 
calculation to trim force and moment until estimated 
centrifugal force is balanced to achieve trim conditions in 
turning flight as shown in Fig.4. As a result blade pitching 
and flapping angles are decided, and these trim data are used 
for CFD calculation.  

Fig.4: Force balance during turning flight 

4. RESULTS AND DISCUSSIONS 

4.1 Analysis for Measured Acoustic Data 
Figure 5 shows the distribution of maximum noise for 

descending flight test according to various bank angles. Even 
there are some variations in magnitude, we can see the 
distinct tendency of noise increase as the magnitude of bank 
angle increase for tuning flight. Although wind effect is 
inevitable in flight test, the aircraft are supposed to fly as 
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steady as possible in order to compare the measured data with 
the CFD results. Wind in flight test makes it difficult not only 
to control the scheduled flight condition but also to analyze 
the measured acoustic data. 

Fig. 5: distribution of maximum noise 

Maintaining airspeed constant during turning flight in 
wind resulted in change of ground speed, and this 
acceleration/deceleration causes the change of TPP angle of 
attack. Also the change of miss-distance causes the strength 
of BVI noise. It is shown that the wind speed varied between 
17-29 knots due to both temporal and spatial variation, and 
maintaining airspeed constant resulted in then change of 
ground speed. Since the change of ground speed or 
acceleration/deceleration causes the change of the main rotor 
tip-path-plane angle, the measured BVI noise varies during 
measurement. The chosen cases for comparison with CFD 
computation are to avoid BVI noise variation due to unsteady 
pilot controls and acceleration/deceleration by the wind. 
Furthermore, the periods with small temporal variation of 
flight path angle (around 1deg/sec) were chosen. Figure 6 
shows the measured raw and filtered waveforms during one 
rotor revolution in straight descent and descending turn. It is 
shown that maximum sound pressure in descending turn is 
52.4Pa, and it is twice the maximum pressure of 26.5Pa in 
straight descending. 

Raw data
Filtered data
Raw data
Filtered data
Raw data
Filtered data
Raw data
Filtered data

(a) Straight descent (b) Descending turn 
Fig. 6: Measured sound pressure for straight descent flight  
and descending turn flight 

4.2 Analysis on Calculated Aerodynamic & Acoustic Data 
The CFD code described in Sec.3 is used to analyze the 

flight test in Sec. 2. The instantaneous surface pressure at 4 
view points for different flight condition can be shown in Fig. 
16. The fight in descending turn keeps 30 degrees bank angle, 
which is represented and 30 degree roll of fuselage and rotor. 
Figure 7 shows vorticity iso-surface at 3 view points and at 
one intersectional plane. Iso-surface of vorticity is drawn at 
perspective view (left top), top view (right top), and side view 
(left bottom). The traces of tip vortex can be examined by 
vorticity analysis along the intersectional plane (right bottom).  

(a) Straight Descent 

(b) Descending turn 
Fig. 7: Vorticity iso-surface 

For the better understanding of the phenomena, unsteady 
pressure histories at surface point of 3% chord and 90% span 
are shown in Fig. 8. The changes of surface pressure are 
converted to the change in BVI noise by noise analysis using 
aero-acoustic solver at the Microphone position or at a far-
field position. The overall patterns of CnM2 curves are 
almost same, which is reasonable from the fact that the flight 
conditions are not so much different between straight descent 
flight and descending turn flight except the bank angle. When 
zooming the azimuth angle range from 20 to 80 degrees 
where the mainly strong BVI noise occurs, the pressure 
variation of descending turn flight shows stiffer gradient than 
that of straight turn flight. This implies the BVI noise of 
descending turn flight be larger than straight turn flight. 

Fig 9 shows the comparison of calculated sound 
pressures for straight descent flight and descending turn flight 
at one observer position which is 100R in front of rotor disk. 
As expected from the CnM2 analysis, larger BVI noise for 
the descending turn flight is captured than that of straight 
descent flight. This is the same tendency of measured sound 
data, which implies that CFD simulation successfully 
reproduces the tendency of increasing BVI noise due to the 
turning maneuver at least for the present flight conditions.  
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Fig. 8: Unsteady pressure history at surface point of 3% 
chord and 90% span 

Fig.9: Sound pressure at observer at 100R front position 

Fig.10: Directivity of BVI noise in hemisphere of sound 
pressure at r/R=100

One of the convenient way to understand the noise 
directivity in helicopter is using a hemispherical surface of 
which center is located at the origin of main-rotor (or 
helicopter) as shown in Fig. 10. A point on the hemispherical 
surface is specified by the radius, r, the azimuth angle, , and 
the elevation angle, . The azimuth angle follows the count-
clockwise main-rotor rotation when viewed from above. 
Elevation angle is defined as a negative value downward 
from the tip-path plane of the main-rotor. The contour values 
on the hemispherical surface represent the peak sound 
pressure which is radiated from the main-rotor during one 

revolution at the distance of r/R=1000. The peak sound 
pressure is obtained from the maximum sound pressure in 
one revolution at each point of hemisphere in Fig. 10.  

To make the comparison easier, 2D planar views of 
hemisphere are drawn in Fig. 11 by spreading hemisphere in 
plane. The difference in maximum peak sound pressure 
positions and magnitude of sound pressure are listed in Table 
3. Comparing peak noise level contours, the peak positions 
slightly moved from ( =135°, =-40°) to ( =135°, =-40°)
by the effect of bank angle during turn. Also the peak noise 
increases in turning flight. The reason of noise increase can 
be thought to come from the change of tip path plane angle 
which gives rise to the change of miss-distance. Vortex 
bundling in advancing side can be another reason, but 
confident evidence could not be found for the present flight 
condition of steady turn. It needs more discussion and 
analysis of computation results to find out the mechanism of 
BVI noise increase during turning flight. At least, from this 
noise analysis, we can confirm the directivity and maximum 
peak of BVI noise is slightly changed according to the flight 
conditions.

Fig.11: Peak noise contours for BVI 

Table 3: Peak noise positions and value 
case SP(Pa) 

Straight descent  135˚ -40˚ 0.39 
Descending turn 135˚ -45˚ 0.45 

5. SUMMARY 

From flight conditions of flight tests by MuPAL-
research helicopter, two cases, a straight descent and a 
descending turn, are chosen to compare the noise pattern with 
CFD computation and to understand the BVI noise 
characteristics during coordinate turns. As the results, CFD 
simulation successfully reproduces the tendency of increasing 
BVI noise due to the turning maneuver at least for the present 
flight conditions.  

For the full understanding and analysis on the noise 
characteristics of the turning flight, more flight test cases 
should be compared with CFD computation results of 
MuPAL-  research helicopter. 
   Although the test cases are chosen to avoid the wind effect 
as much as possible, the measured data include considerable 
wind effect. In order to enable “steady” turn with minimum 
wind effect, new flight tests were conducted around sunrise in 
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middle of April 2007. Analysis on the acoustic and flight data 
for further comparison with CFD is ongoing at present, which 
can help us understand the characteristics of BVI noise in 
turning flight, as well as reveal the effect of wind on BVI 
noise.
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Numerical Calculation of Flow around the Unsteady Flapping Wing 
by 

Yoshinobu Inada and Takashi Aoyama JAXA
Hikaru Aono (Graduate School of Chiba University) and Hao Liu (Chiba University) 

ABSTRACT 
Aerodynamics around unsteady flapping wings is analyzed by using CFD techniques. Two types of flapping wing are 

modeled and analyzed referring to the hovering motion of hawkmoth and honeybee. Multi-block technique is used to make the 
suitable calculation grids for wing and body, and the grid-overset technique is used for the interpolation of physical values 
between those grids. CFD results show several vortices are generated at the leading edge, tip, and the trailing edge of flapping
wings which comprise the complex flow fields around the wings and a body. The analysis also clarified the leading edge vortex 
significantly contributes to the generation of lift. Subsequent acoustic analysis is conducted referring to the CFD results to 
simulate flapping sound of honeybee. Directivity of sound propagation is recognized showing strong sound propagation in the 
front direction. Consequently, many features of complex flow around the flapping wing and its sound generation are clarified 
both qualitatively and quantitatively by using CFD and acoustic techniques.  
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Fig. 1 Calculation grids (hawkmoth) 
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(Leading Edge Vortex: 
LEV) Fig.4

LEV

Fig.5 LEV
(Wing Tip Vortex: WTV)

(Trailing Edge Vortex: TEV)
LEV break-down

Fig.4a Pressure distribution on upper surface of hawkmoth 
wing during downstroke. 

Fig.4b Pressure distribution on upper surface of honeybee 
wing during downstroke. 

Table 1 Wing size and motion parameters of hawkmoth 
and honeybee 

Name Span length, 
R (mm) 

Chord length, 
cm (mm) Re

Hawkmoth 50.0 18.30 6300
Honeybee 9.7 2.39 1123

Name Body angle 
(deg)

Stroke plane 
angle (deg) K

Hawkmoth 39.8 15.0 0.298
Honeybee 50.0 0.0 0.244

Re: Reynolds number (=cmUref/  ), K: reduced 
frequency (= fcm/Uref ), Uref: Mean wing tip speed, f:
wing beating frequency, : kinematic viscosity of air 
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Fig.6

Fig.4, Fig.5 LEV

Flapping Elevation
Feathering

break-down

Fig.6
(pronation or supination)

(1) (2) Farassat Formulation 1

                 (a) 

                 (b) 

Fig.5 Iso-vorticity surface around flapping wings at 
mid-downstroke: (a) hawkmoth, (b) honeybee. 
(LEV: leading edge vortex, WTV: wing tip vortex, TEV: 
trailing edge vortex, BP: break-down position of LEV)

(a) Hawkmoth 

(b) Honeybee 

Fig.6 Time course of lift coefficient during one flapping 
cycle: (a) hawkmoth, (b) honeybee. 

TEV

downstroke upstroke supinationpronation pronation 

downstroke upstroke supinationpronation pronation 
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Fig.7 Time course of sound pressure observed at different 
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(a) observer points, (b) sound pressure at each observer 
point during one flapping cycle. 
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points, (b) sound pressure at each observer point during 
one flapping cycle. 
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Radiative Characteristics of Expansion Flow Region
in a Low-pressure Air Micro-plasmajet 

by 
GOTOH Kiichi (Graduate School of Engineering, Gunma University), 

FUNATSU Masato (School of Engineering, Gunma University), SHIRAI Hiroyuki (Gunma University), 
KUBOTA Kiyoshi (Gunma Prefectural Maebashi Technical High School), 

and TAKAKUSAGI Fumio (School of Engineering, Gunma University) 

ABSTRACT 

       At our laboratory, radiation characteristics of air micro-plasmajets have been studied systematically. Up to the present,
we measured radiation of the plasmajets mainly on a flow axis at atmospheric and low pressures. Temperatures were 
estimated with the aid of spectral matching method and Boltzmann-plot method. Rotational temperatures were estimated 
5,000 to 8,000 K, and vibrational temperatures 34,000 to 70,000 K, both with some axial variations. Electronic excitation 
temperatures of oxygen atomic lines were estimated 5,000 to 9,300 K. It was found that the rotational temperatures had large 
difference from the gas temperature based on an empirical formula for a supersonic free-jet, but decreased downstream in the 
expansion flow region, and also the vibrational temperatures were much higher than those expected. The present paper 
showed the preliminary results of radiation characteristics at an off-axis position in the expansion flow region, too.  

CCD

,

0.5 mm

2.0mm

0.2mm

Fig. 1 Schematic view of experimental setup
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Fig. 6 Experimental spectra 
at 2.0 and 5.0mm from nozzle exit 
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Fig. 10 Temperature distributions on flow axis  
at 11.3kPa 
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Fig. 12 Comparison of experimental and  
theoretical spectra 

Fig. 13 Radial temperature distributions at 11.3kPa
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2 PDE

Interference between Tubes in a Two-Cylinder Pulse Detonation Engine 
by 

TSUJI Toshiyuki, SHIRAKAWA Shinichi, YOSHIHASHI Teruo 
OBARA Tetsuro and OHYAGI Shigeharu

ABSTRACT 
The two-cylinder pulse detonation engine (PDE) with a single converging nozzle connected to a automotive turbocharger system was
constructed. It was investigated to estimate the interference of pressure waves between two cylinders and to measure thermal efficiency of 
PDTE. As a result, a shock wave diffracted the cylinder arrived at the other cylinder which is in the filling process. Increasing turbine inlet 
temperature and operating frequency, compressor output work and thermal efficiency are increasing. 
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Fig.1 Schematic of experimental apparatus (Type-A) 
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Table.1 Experimental conditions 
Operation frequency [Hz/tube] 16, 20, 30, 40 
Operation time [sec] 8 
Equivalence ratio 1.00 2.00
Fuel fill fraction 0.6 1.0
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Fig.3 Effect of equivalence ratio on turbine inlet temperature 
(Single-tube PDE without nozzle) 
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Table.2 Compressor work and thermal efficiency 
 Compressor work [kW] Thermal efficiency [%] 
Type-A 0.9 0.583 
Type-C 2 1.1 

Fig. 6 Pressure histories of tube B in the combustion stage 

Fig.7 Schematic of pressure transducers response histories after 
tube B ignition
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Fig. 10 Pressure histories of tube B in the combustion stage 

Fig. 11 Turbine inlet pressure, f=30 Hz/tube 
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Fig. 14 Turbine inlet pressure, f=60 Hz 
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Fig. 15 Turbine inlet pressure, f=80 Hz 
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The Finite Element Formulation Based on Bubble Function element for Solving 
the Compressible Euler and Navier-Stokes Equations  

by 
Shuji Nakajima and Mutsuto Kawahara 

Abstract
The purpose of this paper is to apply a stabilized finite element method using a new bubble element to the unsteady fluid flow 
expressed by the compressible Navier-Stokes equations to save efficient computational memory for computers. The 
formulation is based on the mixed interpolation for a transient term. The main idea of the present paper is the mixed 
interpolation of the transient term with bubble function as the weighting function and with linear function as the interpolation
function. The stabilizing effect of the bubble function is effectively used. Temporal discretization is based on the theta method. 
The formulation leads to the stabilizing effect and efficiency to the unsteady fluid flow problems and is verified by the numerical 
studies, in which, a shock tube problem, Carter's flat plate problem and compression corner problem are carried out. The 
present method is shown to be useful for the computation of the compressible viscous flow.  
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Numerical study on ligament breakup mechanism due to capillary force 
by 

J. Shinjo, S. Matsuyama, Y. Mizobuchi, S. Ogawa  
(Institute of Aerospace Technology, Japan Aerospace Exploration Agency) 

A. Umemura
(Department of Aerospace Engineering, Nagoya University) 

ABSTRACT 
This paper presents a numerical study on ligament breakup mechanism due to capillary force. In contrast to the classical Rayleigh analysis, 
the effect of ligament tip is included to examine the role of capillary waves from the tip. The numerical setup corresponds to a series of 
microgravity experiments conducted at Nagoya University. Based on Weber’s similarity law (We~O(1)), a low-speed jet of liquid SF6 is 
injected into high-pressure (9.1MPa) ambient nitrogen and short-wave breakup that is different from Rayleigh’s analysis is observed in the 
experiment. The present numerical simulation has reproduced the same pinch-off and shown that droplet pinch-off from the tip is a 
combination of multiple phenomena. One is the short-wave breakup. Capillary waves from the tip propagate upstream, become unstable 
and lead to droplet formation at the tip. This is a closed and self-sustained cycle. This destabilization process is driven by the dynamics of 
the tip bulb and capillary waves. The elongation by the gas flow also strengthens the pinch-off. As the liquid column length becomes longer, 
the other mode of long-wave instability also appears. This mode corresponds to the convective Rayleigh mode. Short capillary waves from 
the tip reach the nozzle exit and are reflected. They become the source of this convective instability. The present study has shown that the 
ligament tip plays an important role in droplet breakup. 
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JAXA CFD

Summary of CFD Workshop using JAXA High-Lift Device Wind Tunnel Model  
by 

Mitsuhiro Murayama and Kazuomi Yamamoto 

ABSTRACT 
 A CFD workshop was held in the 44th Aircraft Symposium, Oct. 2006, in order to evaluate domestic CFD technology for civil transport
aircrafts in high-lift configurations. JAXA provided an experimental data for comparison obtained in the JAXA large low-speed wind
tunnel using a half model equipped with high-lift devices, fuselage, nacelle-pylon, slat tracks and Flap Track Fairings (FTF). This paper 
briefly presents the experimental model, objectives and test cases of the CFD workshop, summary of comparison, and obtained knowledge 
and issues on CFD and wind tunnel testing for high-lift configuration. 
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JAXA

Aerodynamics of JAXA High-Lift Configuration Transport Model 
in Lowspeed Wind Tunnel Testing 

by 
Yuzuru Yokokawa, Mitsuhiro Murayama, Takeshi Ito and Kazuomi Yamamoto 

ABSTRACT 
This report presents experimental data obtained in lowspeed wind tunnel testing for high-lift configuration aircraft model JSM (JAXA 
Standard Model).  Two time of the testing were conducted at 6.5m by 5.5m low-speed wind tunnel in JAXA (JAXA-LWT1) aiming to store
validation data for CFD analysis and to observe flow physics on high-lift system.  JSM is a half type model which assumes 17% similarity 
of a modern 100-passenger class regional jet airliner.  The model is equipped with leading edge slat, double-slotted flap at the inboard and 
single-slotted flap at the outboard, flow-through nacelle, in addition, a circular fuselage and Flap Track Fairings (FTF) so that the detailed 
flow fields occurring in actual aircraft can be provided.  At first, repeatability and sensitivity of the force and the moment data in the case 
the detail of the model was slightly changed were assessed as well as the accuracy was confirmed from large amount of data in the first and 
the second testing.  Variation in lift performances between long-cowling nacelle and short-cowling nacelle was observed with couple of the 
measurements and visualizations.  The results showed much better stall performances of the short-cowling configuration than the long-
cowling one that was due to less interference between the nacelle pylon and the wing.  Boundary layer tripping on flap could clarify the loss 
in aerodynamic performances.  Finally, improvement of stall characteristics by a vortex generator and an efficient way to decide its 
installation location by the application of Kriging based genetic algorithm (GA) on nacelle was discussed. 
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7 456

Fig.1 Half model in LWT1 test section. 

Fig.2 Cross sections for pressure taps on the wing 
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Fig.3 Repeatability of CL, CD, CM during the 1st testing. 

Fig.4 Error of CL, CD, CM.
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(a) Long-cowling nacelle (AoA=15deg) 

(b)  Short-cowling nacelle (AoA=21deg) 

Fig.10 Comparison of surface flow pattern after the stall angle 
of attack.
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JAXA CFD

CFD Validation Study on JAXA High-Lift Configuration Model 
by 

Mitsuhiro Murayama, Yuzuru Yokokawa, Kazuomi Yamamoto, Kentaro Tanaka, and Yoshine Ueda 

ABSTRACT 
In this study, three-dimensional flow computations around a realistic landing configuration deploying high-lift devices with a nacelle-pylon 
tested at JAXA are performed for the JAXA High-Lift Device CFD Workshop. Influence on the aerodynamic forces by the turbulent 
transition of boundary layer is discussed. Importance to consider the transition is shown for better prediction of the aerodynamic forces at 
high angles of attack. A prediction method for the turbulent transition of boundary layer is also evaluated. The capability is discussed 
comparing with experimental data. A wind tunnel interference derived from the half-span testing model is also discussed. 
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CFD Analysis of JAXA High-Lift Configuration Model 
by 

Ryo Nakayama, Masafumi Kuroda, Wataru Yamazaki, Kisa Matsushima and Kazuhiro Nakahashi 

ABSTRACT 

In this study, CFD analysis is performed on a JAXA 3D High-lift Configuration. The main object is to assess and improve the reliability in 
simulating the flow around High-Lift configuration. The lift prediction shows qualitatively good agreement with the experiment, but the 
accuracy of lift prediction has the matter on account of prediction around maximum lift and lift slope. Drag is estimated lager than the 
experiment consistently. Applying UMUSCL, computational results show improvement in lift and drag predictions as result of spurious
drag decrease. Increasing the mesh density, the large separation on flap and both lift and drag decrease are computed.  The scale of 
separation of flap is sensitive to (especially surface) mesh resolution around flap, and affects wing circulation. Consequently, the pressure 
distribution is changed and predicted pitching moment is improved. Using SST turbulence model, all aerodynamic coefficients come to the 
experimental data compared to the case of SA turbulence model. These results are also caused by the large separation on flap.  The 
prediction of the separation on flap is important to accurate prediction of aerodynamic forces. 
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Table1 Information of computational grid 

coarse 5.8M 0.17M
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(b) CL- CD

(c) CM-
Fig.6 Comparison of results about the computational scheme 

(a)Green-Gauss            (b)Green-Gauss+UMUSCL

(c) experiment 
Fig.7 Comparison of surface stream line and inverse 

region at 10degree 

Fig.8 Comparison of CP distribution ( =0.56, A.o.A = 10.0) 

Fig.9 Results of drag-decomposition 
(solid line:Green-Gauss dashed line: Green-Gauss+UMUSCL) 

(a)Green-Gauss                        (b)Green-Gauss+UMUSCL 
Fig.10 Comparison of distribution of entropy based drag 

   (a) without clasps                                 (b)with clasps 

(c) experiment 
Fig.11 Comparison of surface stream line and inverse region at 

10degree

Fig.12 Comparison of CP distribution ( =0.56, A.o.A = 10.0) 
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(a) =0.44                                                                                            (a) =0.44
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Fig.16 Comparison of CP distribution among coarse, medium and 

refinementA(A.o.A = 4.0) 
Fig.17 Comparison of CP distribution among coarse, medium and  

refinementB(A.o.A = 4.0) 
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Fig.18 Comparison of total pressure in wake among CFD results 
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Fig.19 Comparison of drag components between SA and SST 
turbulent models(A.o.A = 4.0) 

(a) SA                                           (b) SST 
Fig.20 Comparison of stream line and inverse region 

between SA and SST turbulent model(A.o.A = 4.0) 

(a) CP

(b) Cf
Fig.21 Comparison of CP and Cf distribution between SA and 

SST turbulent model ( =0.77, A.o.A = 4.0) 

CFD
JAXA

UMUSCL
UMUSCL

spurious drag

CL CD

SA SST k-
SST

SA SST
SA

JAXA
NEC SX-

7

1) Jonson, P., Jones, K. M., and Madson, M., “Experimental 
Investigation of a Simplified 3D High Lift Configuration in 
Support of CFD Validation,” AIAA Paper 2000-4217, 2000. 

2)  Rudnik, R., H. Frhr. v. Geyr, “The European High Lift 
project EUROLIFT -Objectives, Approach and Structure,” 
AIAA Paper 2007-4296, 2007. 

3) Ito,T., Ura,H., Yokokawa,Y., Kato,H., Mitsuo,M., 
Yamamoto,K. “High-Lift Device Testing in JAXA 6.5m x 
5.5m Low-speed Wind Tunnel” AIAA Paper, 25th AIAA 
Aerodynamic Measurement Technology and Ground Testing 
Conf.2006-3643, 2006. 

4)

5) Nakahashi,K.,Ito,Y.,and Togashi,F., “Some Challenges of 
Realistic Flow Simulations by Unstructured Grid CFD,” Int. 
J. for Num.rical Methods in Fluids, Vol.43, Issue 6-7, 
pp.769-783, 2003. 

6) Obayashi,S. ,and Guruswamy,G.P., “ Convergence   
Acceleration of a Aeroelastic Navier-Stokes Solver for 
Efficient Static Aeroelastic Computations,” AIAA Journal 
Vol.33, No.6, pp1134-1141, 1995. 

7) Sharov,D., and Nakahashi,K., “Reordering of 3-D Hybrid 
Unstructured Grid for Lower-Upper Gauss-Seidel 
Computations,” AIAA Journal, Vol.36, No.3, pp.484-486 
1998.

8) Burg,C., “Higher order Variable Extrapolation For 
Unstructured Finite Volume RANS Flow Solvers,”AIAA 
Paper 2005-4999,2005. 

9) Spalart, P.R., and Allmaras, S.R., “A One-Equation 
Turbulence Model for Aerodynamics Flows,” AIAA Paper 
92-0439, January 1992. 

10) Menter, F. R., “Zonal Two Equation k- Turbulence Mdels 
for Aerodynamic Flows,” AIAA Paper 93-2906 ,1993. 

11) Yamazaki,W., Matsushima,K., and Nakahashi,K., 
“Unstructured Mesh Drag Prediction Based on Drag   
Decomposition'”ECCOMAS CFD 2006, 2006. 

189

This document is provided by JAXA.



JAXA CFD

CFD Analysis of JAXA High-Lift Configuration Model Using Overset Mesh 
by 

Taku Nagata, Akio Ochi Kawasaki Heavy Industries, ltd
Eiji Shima (currently ; JAXA) 

ABSTRACT 

Flow around JAXA HLD (High Lift Devices) wind tunnel model is analyzed by RANS CFD method and compared with the 
experimental data obtained by JAXA. Unstructured mesh with overset technique is used for mesh generation around realistic configuration 
with small parts such as slat clip. It was shown that the slat clip made a difference in the flowfield especially around the edge of the slat. 
Baldwin-Barth and Spalart-Allmaras one equation models are used for turbulence model and the former gives better agreement with the 
experiment
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JAXA

Flow Simulation Around JAXA High-Lift Configuration Model Using High-Order 
Unstructured Method 

by 
Takanori Haga, Naofumi Ohnishi, Keisuke Sawada, 

Akihisa Masunaga and Naoki Uchiyama 

ABSTRACT 
An aerodynamics simulation code using high-order spectral volume (SV) method has been developed, and flow simulations around JAXA
high-lift configuration model were conducted on the Earth Simulator. The obtained results of the Euler computation are compared with those 
of a conventional unstructured method and the available wind-tunnel data. The computed pressure profiles fairly agree with the experimental
data on the relatively coarse mesh, although viscous effects were all neglected in the calculation. In particular, trailing vortices from various 
high-lift devices are clearly captured even in the down stream region where they are likely to be vanished due to inherent numerical viscosity 
in the conventional unstructured mesh methods. This demonstrates that the present high-order unstructured mesh method will be capable of 
capturing various flow features accurately while it retains the desired geometrical flexibility. It is also shown that the developed code achieves 
high computing performance on the Earth Simulator. 
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H-IIAロケット打上げ時に排気プルームから生じる圧力波の発生/伝播に関
する研究

堤 誠司, 河合宗司, 高木亮治, 藤井 孝藏　
宇宙航空研究開発機構　情報・計算工学 (JEDI)センター

　有田 誠　
宇宙航空研究開発機構　宇宙基幹システム本部

Generation and Propagation of Pressure Waves from H-IIA Launch Vehicle
at lift-off

by
Seiji Tsutsumi, Soshi Kawai, Ryoji Takaki, Kozo Fujii, and Makoto Arita

Abstract
The generation and propagation of pressure waves from H-IIA launch vehicle are analyzed numerically.

The Mach wave radiated from a wavy shear-layer of exhaust plumes is revealed to be the dominant noise
source. The Mach wave is reflected by the constructions of the launch-pad, then, propagates to the vehicles,
causing the acoustic loads. It also turns out that the acoustic loads due to the Mach wave shows local
maximum value with the ascent of the launch vehicle.

1 背景

ロケットエンジンの推力は非常に大きいため、エ
ンジン排気プルームから強い音波 (圧力波)が生じる。
例えば、サターン V型ロケットの排気プルームは推
力 3500 tonに対して約 2× 108 Wの音響パワーを持
ち、一般家庭用音響機器の実用最大出力がたかだか
数十Wであることを考えると、いかに大きな音源で
あるかが分かる。そして打上げ時に排気プルームは
Fig.1のような射場構造物と干渉するため、Fig.2に
示した経路でロケットフェアリングに到達すると考
えられている。その結果、搭載ペイロードを加振し、
ペイロードの不具合を引き起こす原因となりかねな
い。欧米はもちろん、我国の H-IIAロケットやM-V
ロケットでも打上げ時に音響振動の発生が確認され
ている。
これまでロケット打上げ時の音響環境予測には

NASA SP-8072レポート[1]が用いられ、射点・フェ
アリング・人工衛星などの設計が行われてきた。SP-
8072は米国の膨大なフライトデータとサブスケール
試験結果をもとに作られた経験式であるが、必ずし
も物理的な根拠に基づいているわけではなく、信頼
性・予測精度・適用範囲に関して限界がある。JAXA
では H-IIB・GX・次期固体ロケットと新規開発が目
白押しで、ロケットや搭載する人工衛星の更なる信
頼性向上のためには音響環境を精度よく予測するこ
とが重要で、SP-8072に代わる簡易予測手法を実現
しなければならない。そのためにはプルームから生

(ML) 

(PST)

Fig. 1: Schematic view of launch-pad for H-IIA.

じる圧力波の発生/伝播の物理的なメカニズムを十分
に理解することが最重要課題である。
そこで、当センターでは全 JAXAロケットの排気

プルームから生じる圧力波の発生/伝播のメカニズム
に関して数値シミュレーション解析を行っている。本
稿では、第一段階として昨年度 12月に打上げられた
H-IIA ロケット 204形態 (SRB×4機)のアップレン
ジ (Fig.2参照、PSTよりロケット側)を対象に行っ
た解析結果について報告する。
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Fig. 2: Possible acoustic sources generated by H-IIA
launch vehicle at lift-off.

2 解析モデル

H-IIA ロケットや射点構造物の要素すべてを含ん
だ解析は格子生成が煩雑なうえに格子点数が膨大に
なり賢明ではない。そこで、Fig.2に示したアップレ
ンジにおける解析を行うにあたり、以下のようなモ
デル化を行った。

• プルームを煙道に流すために設けられたML開
口 (Fig.1参照)の形状は実際と等価な面積を持
つ円形とする

• ML下面と地上面の間には 4m程度の空間が存在
するが、MLと地面は同一平面として取扱う

• 計算領域に LE-7A・SRBエンジンの出口条件を
与え、ロケットの機体は考慮しない

• 煙道排気騒音は考慮しない

3 解析手法、及び解析条件

計算対象は大規模且つ複雑である上、ロケットエ
ンジンの出口直径・出口流速を基準としたレイノルズ
数は 107のオーダーであり、LESによる音響解析を
行うことは今日の計算機能力では不可能である。更
に、LE-7A・SRBの排気ガスと大気の組成がすべて
異なるという難しさもはらむ。　
そこで、比熱比は一定で 1種類の理想気体のみを

取扱うことが可能な非定常RANS計算を行った。空
間内で比熱比は一定である。1次精度オイラー陰解法
に内部反復を入れたADI-SGS法を用いて時間積分を
行った。対流項はASUM系のスキームを用いて評価
し、MUSCL法により 3次精度としている。計算コー
ドの詳細は参考文献を参考にされたい。[2]なお、本計
算では層流粘性のみを考慮しており、粘性項は 2次
精度中心差分で評価した。これまでロケットプルー
ムから生じる圧力波 (強い音波)の発生源/伝播メカニ
ズムが明確ではない現状を考えると、支配的な要因
の当りを付けるという本研究の目的を十分達成可能
な計算手法である。

Figure 3に計算格子を示す。重合格子法を採用し、
PST周りに圧力波の伝播を計算する領域、個々のエ
ンジン排気プルームを詳細に解像する密な計算格子
(Fig.3(a))、ML開口格子・煙道格子など (Fig.3(b))
を作成した。領域間で計算格子は厳密には一致して
おらず、解情報のやり取りに際して計算精度は低下
している。しかし、圧力波の伝播を見る限り影響は
ほぼない。
実測されたロケットの音響パワースペクトルを

Fig.4に示す。数値シミュレーションで解像可能な最
大周波数はスキームと格子解像度によって決まる。

inflow

SRB

SRB

SRB

SRB

LE-7A

PST

cross-section

(a) Fine dominas for each exhaust plume.

PST

flame duct

ground surface

(b) ML with holes and flame duct.

Fig. 3: Computational domain.
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Fig. 4: Normalized relative power spectrum for stan-
dard rockets with single nozzle.[1]

Table. 1: 計算条件

LE-7A SRB

出口マッハ数 4.20 3.66
出口レイノルズ数 1.8 × 104 1.5 × 107

本計算で採用している対流項評価法では伝播する圧
力波を解像するために 20 点程度の格子点が必要だ
と考えられるため、格子点数と計算時間との兼ね合
いから本計算では St = 0.05まで解像できるように
設定した。機体のリフト量により総格子点数は異な
るが、H/D=16(H:地面からノズル出口面までの高さ、
D:SRBノズル出口径)のケースで約 1300万点である。
一方、プルームのせん断層不安定性が現れる領域

で CFL が 1 を超えないように時間刻み幅を設定し
た。[3] 解像したい周波数成分に対して 20周期程度を
計算する必要があると経験的に分かっており、CFL
から決定される時間刻み幅に対して何処まで低周波数
成分を解像したいかに計算時間は依存する。本計算は
JAXA所有の大型計算機NEC SX6の 1ノード (8PE
から構成, 1PEの理論演算性能：9GFLOPS,主記憶：
合計 64GB)を用いて計算を行っており、計算時間と
の兼ね合いから解像できる低周波成分は St ≈ 0.007
辺りに設定した。1ケースあたり 3週間程度を要する
試算である。

H-IIAロケット打上げの際、推力・エンジン排気流
量のいずれも全体の 90%は SRBである。そのため、
計算条件を設定するにあたり、1)LE-7A排気プルー
ムや大気は SRBのノズル入口混合ガスの物性値を持
つ (比熱比=1.175)、と仮定した。更に、打上げ時の
プルームは比較的強い過膨張条件であり、圧力波の発
生メカニズムに対してプルームの流れ構造が持つ影

響は重要である。そのため、2)LE-7A/SRBの出口静
圧比・エンジン流量はそれぞれ実機条件とあわせる、
とした。上記の 1)、2)から本計算で必要となるエン
ジンの流れ条件は決定される。流入条件は別途軸対
称数値計算を行い、流入条件として与えた。(Table 1
参照)

2.15 2.45

(a) Pressure field.

SRBSRB LE-7A

2.15 2.45

(b) Pressure field with Mach number contour

line.

Fig. 5: Pressure waves for H/D = 16.

4 結果と考察

4.1 圧力波発生メカニズムの解明 (H/D=16)
Figure 5(a) に H/D = 16における圧力分布を示

す。圧力は SRBのノズル出口静圧で無次元化してい
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Fig. 6: Propagation of pressure waves.

る。圧力波が球面状になってロケットへと伝播してい
る様子が観察される。球面波の中心をたどると地面
から来ているが、圧力波自身は排気プルームから発
生して指向性を持って地面に入射しているというこ
とが分かる。この圧力波の発生メカニズムを調べる
ため、プルームの近傍を拡大した図が Fig.5(b)であ
る。なお、Fig.5(b)ではマッハ数の等高線も併せて示
している。プルームの超音速せん断層が不安定にな
り、せん断層表面がロールアップして波打っている。
この波打ったところから圧力波が発生していること
から、波打った表面が超音速で移流することでバウ
ショックと同様の理由から生じる圧縮波こそが今回観
察された圧力波に相当するということが分かる。更
に、この”バウショック的に”生じた波面の進行方向
が指向性に相当している。
一般的にこれはマッハ波と称され、高マッハ数・高

温ジェットでは重要な音源で、且つ低周波音に相当す
る。[4] マッハ波が支配的な音源であるため、Fig.4に
示した実測データは低周波側にピークを持つブロー
ドバンドノイズとなっているわけである。

4.2 伝播経路の解明 (H/D=16)
マッハ波がどのようにフェアリングへと伝播する

かを次に考える。4.1章でも述べたように、プルーム
せん断層から生じたマッハ波は指向性を持って地面へ
入射し、そして反射して機体へと伝播していること
が観察される。(Fig.5(a))一方、Fig.6に示した PST
に垂直な断面では、地面からの反射に加えて PSTか
らの反射波も機体へと伝播している。つまり、アップ
レンジにおいて音響振動問題の原因となる圧力波は、
指向性を持って伝播するマッハ波が ML/地面/PST
で反射することによってフェアリングへと伝播する
ことが分かった。

(a) H/D=6. (b) H/D=11.

(c) H/D=16. (d) H/D=21.

Fig. 7: Comparison of density field.

4.3 リフト量の影響
最後に、機体のリフト量とプルームから生じて伝

播するマッハ波の関係を調べる。ここでは H/D =
6, 11, 16, 21の 4ケースを比較する。
プルームせん断層のロールアップ開始点は、地面

等から反射して帰ってくるマッハ波の影響を無視す
れば、ノズル出口からほぼ一定の位置である。そのた
め、Fig.7の密度分布から、打上げ直後 (H/D = 6)は
エンジン排気プルームがML開口 (Fig.1)に入ってお
り、マッハ波の発生原因となるロールアップ開始点は
まだ地上には現れていない。徐々に機体が上昇するに
つれてML開口から頭を出す。従って、Fig.8で比較
している圧力の等値面から分かるように、H/D = 6
のリフト量では機体へと伝播する圧力波は非常に弱
く、上昇するにつれてマッハ波の発生が増大してい
る様子が観察される。
各リフト量においてノズル出口面付近の同一位置

(Fig.8に示した黒点)の音圧スペクトル分布を Fig.9
では比較している。Figure 8が示す通り、H/D = 6
から 16へと上昇するについれて音圧レベルは大きく
なっており、最大で 20dB 近く上昇している。しか
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(a) H/D=6. (b) H/D=11.

(c) H/D=16. (d) H/D=21.

Fig. 8: Comparison of pressure field.

し、H/D = 21はH/D = 16よりもやや小さくなっ
ている。これはML/地面/PSTから反射して伝播す
るマッハ波の伝播経路が長くなってきたためで、距
離減衰の効果 (∝ 1/R2)が顕著になってきたからであ
る。この結果から、マッハ波に起因した音響振動は
極大値を持ち、本計算では約 H/D = 16付近である
ことが分かった。

5 まとめ

SRBを 4本持つH-IIAロケット 204形態を対象に、
数値シミュレーションを用いて音響振動問題の発生
原因を調べた。その結果、排気プルームの不安定性に
起因してロールアップしたせん断層表面から、バウ
ショックと同様の理由で発生するマッハ波が支配的な
音源であることが分かった。そしてマッハ波はML/

地面/PSTで反射してフェアリングへと伝播すること
を明らかにした。
次に、リフト量の影響を調べた結果、ML開口から

地上にせん断層不安定領域が頭を出すにつれて音圧
は上昇するが、同時に距離減衰の効果も大きくなる
ため、機体高度によって音圧は極大値を持つという
ことが分かった。
今後は煙道排気騒音のシミュレーションも併せて行

い、射場全体を含めた解析を進めていく予定である。
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Study on Acoustic Characteristics of Rocket Plume Duct 
By 

Keiichi Murakami (JAXA), Keiichi Kitamura (Nagoya Univ.), 
Atsushi Hashimoto, Takashi Aoyama (JAXA), and Yoshiaki Nakamura (Nagoya Univ.) 

ABSTRACT 
In this paper, a study on sound propagation of H-IIA rocket plume duct with deflector is analyzed using a hybrid code of an Euler flow 
solver and a Linearized Euler Equations solver. Several cases of calculation for modeled jet configurations of H-IIA main engine, 202, and 
204 rockets have been conducted. The results of these calculations indicate that sound waves from the modeled duct have different 
characteristic frequency according to jet configuration. 
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