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第1章 研究背景及び目的 

 

1.1 JAXA で検討されている火星探査航空機 

 太陽系惑星の 1 つである火星の探査は，太陽系の起源や生命誕生における謎の解明につな

がる科学ミッションとして，我々を魅了し続けている．NASA(National Aeronautics and Space 

Administration )がこれまでに実施した火星探査ミッションでは，火星の周回軌道への人口衛星

の投入，自走式ローバーの投入に成功している．これらの周回衛星による科学観測の結果，大

規模で複雑な地形や様々な気象現象が発見されている．また，探査ローバーにより，地表の撮

影や岩石の成分分析などの多数データ取得に成功している．しかし，周回衛星による観測で

は十分な空間解像度が得られず，また探査ローバーの移動速度は非常に低速かつ探査範囲が

数百 m〜数 km に限られるというそれぞれの探査法に一長一短がある．これらの課題を克服

するための新たな火星探査の手法として Fig. 1.1 に示す火星探査航空機(1)が JAXA などを中心

とした日本の研究グループで検討されている．火星に存在する僅かな大気を利用して，航空

機によって飛行探査することで，地形に依存することなく広範囲の領域を高解像度で観測す

ることが可能という特徴を持つ． 

 

Fig. 1.1 火星探査航空機(１) 

 

 しかし，火星の大気密度は，地球の約 1/100 であることから，航空機にとっては十分な揚力

を確保するための動圧を得にくい環境である．これに加えて，カプセルに入れられて輸送さ

れるためサイズに制限があること(2)，そして，データ取得のために低速飛行であることから以
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下の式で示される慣性力と粘性の比であるレイノルズ数が非常に小さくなる． 

𝑅𝑒 =
𝜌𝑈𝐿

𝜇
   

ここで，ρ は流体の密度，U は平均流速，L は代表長さ，μ は粘性係数である．一般的な旅客

機の巡行 Re 数は107 ~ 108オーダーであるのに対し，火星探査航空機の飛行条件により密度 ρ, 

平均速度 U, 代表長さ L が小さい値をとるため，巡行 Re 数は Re = 104 ~ 105 の低 Re 数領域

と呼ばれるオーダーになる．現在，JAXA で検討中の火星探査航空機の場合，巡行速度は 60 

m/s、巡行 Re 数は 23,000 程度になる．この火星探査航空機は１号機が既に開発され，2016 年

6 月 12 日には実機を用いた高高度飛行実証試験が北海道大樹航空宇宙実験場にて行われた．

Fig. 1.2 に機体寸法を示す．高度 30 km 以上の世界では，火星と同程度の大気密度・温度であ

ることから，火星飛行とほぼ同じ Re 数・M 数での試験が可能となる．Fig. 1.3 で示すゴンド

ラに機体を搭載した状態で，Fig. 1.4 で示す大気球を用いて高度 36 km 付近まで上昇させた．

また目標高度に到達後，機体をゴンドラから切り離して滑空飛行させることで飛行中の空力

データを取得している．残念ながら，想定していた全ての時間での空力データは取得出来な

かったものの，実機による飛行試験で空力データの取得に初めて成功した(3)． 

 

Fig. 1.2 機体寸法(3) 
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Fig. 1.3 機体が搭載されたゴンドラ(3) 

 

Fig. 1.4 放球時の様子(3) 
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1.2 低 Re 数翼型周りの流れ場と空力の特性 

 低 Re 数領域の流体特性として早期の層流剥離と剥離泡の形成が挙げられる．低 Re 数領域

における層流剥離，剥離泡に関して李家らが多くの研究を行っている(4,5)．低 Re 数領域におけ

る翼面上の代表的な流れ場を Fig. 1.5 に示す．一様流の中にある翼型が低迎角であるときは層

流が保たれるが，迎角を上げていくと層流剥離を生じ，剥離剪断層を形成する．低 Re 数領域

では粘性力の影響が大きくなるため，高 Re 数領域に比べて早期に層流剥離が生じやすい．ま

た層流剥離し，剥離剪断層を形成すると, Re = 104 ~ 105オーダーでは剥離剪断層内で Kelvin-

Helmholtz 不安定が生じ，剥離剪断層が乱流遷移する．この乱流遷移により，層流剥離した流

れが再付着することで剥離泡を形成する． 

 

 

 

Fig. 1.5 翼上面で形成される剥離泡(6) 

 

 剥離泡は一般的に Short bubble と Long bubble と呼ばれる 2 種類が存在すると言われ，以下

の特徴を持つ(4) 

Short bubble：迎角を上げるにつれて，剥離泡を短くしながら前縁方向に移動していく 

Long bubble：迎角を上げるにつれて再付着点が後方に移動し，剥離泡長さが増加する 

この 2 種類は Fig. 1.6 の Short bubble と Long bubble が形成される翼面上の表面圧力分布から

も異なるものと分かる．Short bubble の存在している迎角を大きくしていくと今まで再付着し，

剥離泡を形成していた流れ場が突如再付着しなくなる現象が生じる．この現象は剥離泡の崩

壊(burst)と呼ばれる．通常 Long bubble は Short bubble が burst した後に生じる現象であると考

えられている．しかし，崩壊後に Long bubble として翼面上に再付着せず，剥離後の翼上面の

流れ場が剥離剪断層で覆われてしまう場合がある．流れ場がこのような変化を起こしたとき，
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揚力の急激な減少(翼型前縁失速) を引き起こす(4)．低 Re 数であるほど剥離剪断層の乱流遷移

が遅れ，崩壊した後は再付着せずに翼型前縁失速を引き起こす傾向がある．これが低 Re 数に

おいて高迎角で揚力が得にくい理由である．また，Fig. 1.6 より Short bubble，Long bubble の

どちらでも，剥離泡が形成される領域は負圧が一定の領域(死水域)を作っている．翼上面で負

圧の大きい領域が得られるため，剥離泡が形成される流れ場では急激な揚力上昇が見られ，

剥離泡は非線形揚力上昇の原因となる．  

 

 

Fig. 1.6 Short Bubble と Long Bubble の表面圧力分布(4) 

 

 翼の性能を示す代表的な無次元数に揚抗比(Lift/Drag : L/D)がある．揚力性能が高く，なおか

つ抗力が小さい，すなわち揚抗比を高めることが翼の高性能化に繋がる．しかし，高 Re 数で

高い性能を示す翼型も低 Re 領域になると揚抗比が急激に落ちる．Fig.1.7 に表面荒さの異なる

一般的な対象翼型の揚抗比に対する Re 数効果を示す．Fig.1.7 に示すように，一般的な航空機

に用いられるような表面が滑らかな翼型は，レイノルズ数が Re = 105を下回り，低 Re 数領域

になると，最大揚抗比が著しく低下する．その理由として，このような低 Re 数領域では粘性

抵抗が増加すること，層流剥離が起こりやすくなるため，高揚力が得られないことが考えら

れる．このように，低 Re 数領域においては，翼性能が著しく低下するという問題を抱えてい

る．  
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Fig.1.7 最大揚抗比に対する Re 数効果(7) 

 

1.3 火星探査航空機に用いられている翼型 

火星探査航空機のピッチングコントロールを行う水平尾翼には薄型の対称翼型である

NACA0006 翼型が候補翼型となっている．過去の研究で，翼厚の異なる対象翼型の空力特性

と舵効き性能の違いについて評価している(8). ここでは，薄翼の揚力非線形性は小さいこと，

さらに Re = 20,000 では NACA0006 翼型，NACA0012 翼型の舵角変化した場合の揚力変化の

感度が異なることを明らかにしている．Fig. 1.9（図中の δf は舵角を示す）で示すように，

NACA0012 翼型は舵角変化に対して非線形に変化する．特に低迎角では舵角変化に対する揚

力変化が小さい．一方で NACA0006 翼型では，舵角変化に対する揚力変化の感度が高くなる．

このことから，巡航 Re 数付近では，尾翼翼型としては薄翼の方が舵効き性能が高くなるとい

うことが分かっている． 

 

 

Fig.1.8 NACA0006 翼型 
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Fig.1.9 舵角変化による揚力係数の変化(Re = 20,000)(10) 

 

1.4 残された課題 

これまで，低 Re 数航空機では 2 次元翼型を中心とした空力・流体研究が実験，数値計算の

両面から進められてきた(8)．これらの研究により，巡航 Re 数付近では，尾翼翼型としては薄

翼の方が舵効き性能が高くなるということが分かっている．(Fig 1.9)． 

しかし，これまでの研究では主に模型試験による空力の測定と，スモークワイヤ法による定

性データ(Fig 1.10)に着目した評価に基づいて評価を行っており，巡航 Re 数領域における翼厚

と性能の関係性に対する評価は不十分であるといった問題が残されている．そこで，尾翼に

用いられている NACA0006 翼と同様にキャンバーが存在せず，かつ最大翼厚位置も同じであ

る NACA0003 と NACA0009 翼型に本研究では焦点を当て，純粋な翼厚の違いによる空力性能

への影響を CFD を用いる事で系統的に調べる． 

 

 

Fig 1.10 NACA0006 翼型周りの可視化画像 
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 また，CFD において近年計算機の高速度化，大容量化が飛躍的に進み，しかも安価になっ

てきたために多くの流れ場の計算に，普遍性の高いシミュレーション法の適応が盛んになっ

てきている．中でも大規模乱れは直接計算し，小規模な乱れはモデル化する LES 法 (Large 

Eddy Simulation)の応用は特に急速に広まっている．一方これまでは計算負荷の少ない，RANS

法 (Reynolds-Averaged Navier-Stokes Simulation) を用いる方法が主であった． しかし，計算

時間・予測精度の点から現在でも十分満足のできる非定常流れの計算解析手法は確立に至っ

ていない(9)．特に，従来の CFD において使用されてきた RANS モデルを用いる場合，「定量的

に時間スケールを定義できない」といった原理的な欠陥を無視して強引に利用することにな

り，どこまで解の正確性が保証されるのかを明らかにしてゆく必要がある．しかし，近年の計

算機に適応するハードの飛躍的な発展をもってしても， LES 法は計算負荷が大きく，様々な

仕様を検討したい航空機設計においては RANS 法の方がより，計算格子・CPU 時間といった

点で有利であり，多数の条件に柔軟に対応できると考えられる．したがって，定常 RANS に

よる流れ場に対する検証を行うことにより，翼厚が空力に及ぼす影響について明らかにする

必要がると考えられる． 

 

1.5 研究目的 

火星探査航空機のように特殊な環境下で運用する機体の評価では，緻密な性能評価やそれ

に伴う細かな仕様変更が必要不可欠である．しかし，上記の研究背景にあった実機試験を行

うためには多大なコストがかかるといった問題点がある．そのため，模型による実験や数値

計算により，事前に機体の性能について予測を立てる事は必要不可欠である．しかしながら，

航空機の翼性能において，薄翼がより良い性能を発揮することは明らかになっているものの，

空力性能以外は定性的にしか評価がなされていない．そのため，翼厚と性能の関係について，

系統的かつ定量的に調べる事で，火星探査航空機の翼開発においての精度をより一層向上さ

せられると考えられる．そこで，本研究では ANSYS 社の汎用流体解析ソフトウェアである

Fluent ならびに可視化ソフトウェアである CFD Post を用いて火星探査航空機の尾翼として現

在検討されている NACA0006 翼型周りの流れ場を RANS 法により評価し，その結果を実験結

果と比較することで計算の妥当性を評価し，その手法を基にして，火星探査航空機に用いら

れる翼型の，前縁半径が空力にもたらす影響について系統的に評価することを研究目的とす

る． 
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第2章 実験方法及び実験条件 

2.1  実験装置 

2.1.1  低速低騒音風洞 

本実験で使用した低速低騒音風洞の概略図を Fig. 2.1 に，風洞仕様を Table 2.1 に示す．本風

洞はゲッチンゲン型風洞であり，主に駆動部，ダクト，整流部，縮流部，測定部から構成され

る．Fig. 2.1 に示すように測定部は開放型であり，縮流部入り口から測定部出口及び吸い込み

口までは無響室となっている．駆動ファンは荏原製作所製の遠心多翼型 6LFU64 であり，回

転速度 3600 rpm，ダクト壁面に加わる圧力(PRESS)が 900 Pa，最大排出空気量(CAP)が 131 

m3/min となっている．ファンモーター(TOSHIBA，小型低圧三相かご形誘導電動機 IKK-

DBK21)の定格電力は 5.5 kW，定格電圧 200 V，定格回転速度が 2890 rpm である．縮流部入口

及び出口の断面寸法はそれぞれ 720 mm × 720 mm，180 mm × 360 mm であり，縮流比は

1/8 である．本風洞では通風時間に伴って，気流温度の上昇が徐々に上昇する．そのため，よ

どみ室内の温度を空調機器で調整して冷却している．ただし，本試験では高々10 m/s 程度の

通風試験であるため，駆動ファンの回転速度も低く，計測時の通風時間は 2, 3 分程度である

ため気流の温度上昇の影響はほとんど問題とならない．測定部断面は 180 mm×360 mm であ

り，縦横方向は計測に応じて縮流胴を 90 度回転させて調整する．本試験では 2 次元翼模型を

対象としているため，測定部入り口から下流には四方をアクリル製の側壁を設置した測定部

内で 2 次元流れとしている．通風可能な流速範囲は 2 m/s ~ 33 m/s であり，気流の乱れ強さは

約 0.3%（流速 5 m/s 時）である． 
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Fig. 2.1 低速低騒音風洞 概略図 

 

 

Table 2.1 風洞仕様 

風洞名称 ゲッチンゲン型低速低騒音風洞 

駆動方式 送風機 

流速範囲 2 m/s ~ 33 m/s 

縮流比 8:1 

測定部断面 180 mm × 360 mm 

乱れ強さ 0.3 %(流速 5 m/s 時) 

一様流領域 4% ~ 96% 
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 本研究では気流データと空力データの同期計測を行うため， Labview によるプログラム計

測を行なっている．Labview による計測システムのブロック線図を Fig. 2.2 に示す．差圧計(Setra

社製 Model239，圧力レンジ：0 ~ 124.5 Pa，出力レンジ：0 ~ 5 V)から得られる動圧や後述の３

分力天秤を用いた揚力，抗力の各出力を Data Acquisition (DAQ) システムに一括して取り込み，

計測時の総圧，気温，風洞模型の代表長さなどを Labview に入力することにより，流速，Re 数

等の計算値をプログラム内で演算処理し，各計測値、計算値のリアルタイム表示及び計測を行

なっている． 

 測定部の流速 v の算出には式(2.1)のベルヌーイの式を用いている．  

 

ν = √
2(𝑃1 − 𝑃2)

𝜌
 (2.1) 

 

 ここで縮流ノズル入口の圧力𝑃1と出口(測定部入口)の圧力𝑃2の差圧 (P1-P2)を微差圧計で計

測している． は密度を示す．密度は状態方程式を用いて総圧及び気流温度の計測値から算出

した．  

 

 

Fig. 2.2 Labview 同期計測システムのブロック線図 
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2.1.2 風洞模型 

 実験で使用した NACA0006 翼型の断面形状を Fig. 2.3 に示す. NACA0006 翼型の模型の写真

を Fig. 2.4 に示す．本模型は，AGIRISTA-3100 の透明樹脂である AR-M2 を用いて作成され

ている． NACA0006 翼型模型のコード長は 80 mm, スパン長は 180 mm であり, アスペクト

比は約 3.7 である. 本研究では模型の両端に側壁を設置した 2 次元計測である．しかし，側

壁付近では模型と側壁との干渉により，翼面上の流れ場の 2 次元性が崩れる．模型のアスペ

クト比が小さい場合，側壁付近の流れの 3 次元性が空力計測に影響を与えることが懸念され

る．過去の多くの計測例から，低速流れではアスペクト比が 2 以上で風洞相関が得られてい

ることから，本研究でもこれを踏襲し，翼型のアスペクト比は 2 以上に設定した．模型固定

用のシャフトは風洞模型の前縁から x/c = 0.25 の位置に取り付けている．  

  

Fig. 2.3 翼型断面形状 

 

NACA0006 翼型 

Fig. 2.4 翼型模型写真 

スパン長 180 mm 

コード長 80 mm 

NACA0006 airfoil 
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2.2 実験セットアップ及び実験条件 

 本試験の実験セットアップ図の模式図を Fig 2.5 に示す．トレーサー粒子はスモーク発生装

置（カトウ光研，PORTA SMOKE PS2006）により発生させた．スモークは植物性油を気化さ

せたものであり，粒形は 10m 程度である．光源は PIV Laser （COHERENT，VERDI G5）を

使用し，出力は 5W とした．光源から放出されたレーザーは点状であるが，パウエルレンズを

使用することによりシート状に変換した．パウエルレンズにはファンアングルが 7 deg のもの

を使用した．レーザーは翼の上面側から照射した．撮影にはハイスピードカメラ（Photron，

FASTCAM Mini AX200）を使用し，翼の上側から撮影を行った．ハイスピードカメラには 24-

85mm ズームレンズを取り付け，F 値は 2.8 とした．迎角変更にはステッピングモーターを用

いた． 

 

Fig.2.5 実験セットアップ図 

 

 

2.2.1  空力計測試験 

風洞模型は地面に対して垂直に設置し，シャフト及びフランジ部分を介して Fig. 2.5 に示す

3 分力微小力天秤(日章電機, LMC-3531-5N)に接続をしている．3 分力微小力天秤では模型に負

荷される揚力，抗力の 2 方向の力を計測している．揚力，抗力の各計測レンジは共に 5 N で

ある． 

空力計測では側壁と模型の間にわずかな隙間を設けて，側壁と模型の間で摩擦力が生じな

いよう，両者を離して計測する必要がある．空力計測に影響を及ぼさない程度の適切な隙間

は Muller らの研究例(9)を参考にして，本研究では側壁との間にスパン長の 0.5%である 0.9 mm

の隙間を設けた． 

3 分力微小力天秤 
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2.2.2  PIV 計測 

 PIV 計測とは，流れに微細なトレーサー粒子を混入させ，撮影した連続画像により粒子の動

きを追跡して移動ベクトルを算出するという手法である．このとき，流れ空間のトレーサー

粒子は局所の流速で流れとともに移動すると仮定する(10)．以下に実際の PIV 処理の手順(3)を

記す． 

① 2 枚の連続する粒子画像に格子点を設定する． 

② 同じ格子点から，1 時刻目の画像から検査領域，2 時刻目の画像から探査領域を切り出す． 

③ 探査領域から検査領域と同じサイズの領域を切り出し，検査領域との相関係数を求める． 

④ 探査領域から切り出す領域の位置を 1 ピクセル移動させ，再度相関係数を求める．さらに

移動を繰り返し，探査領域内で移動可能なすべての領域に対して網羅的に実行する． 

⑤ 相関係数が最も大きい領域が検査領域の移動先であるとして格子点の移動ベクトルを算

出する． 

⑥ ② ～ ⑤まで過程をすべての格子点について行う 

以上が，PIV 計測の計算アルゴリズムの中で一般的な直接的相関法と呼ばれる手法となる． 

 本実験では，PIV 計測の計算アルゴリズムのなかでも，再帰的相関法と呼ばれるものを使用

した．その解析手法(9)を以下に記し，そのイメージ図を Fig 2.6 に示した． 

① 1 段目として，大きな検査領域を用いて解析し，移動量ベクトルの候補を算出する． 

② 2 段目として，検査領域を小さくするとともに，探査領域を 1 段目で求められたベクトル

候補の周囲に限定する 

③ 任意の段数について②を繰り返し，最終的に算出されたベクトルを移動ベクトルとする． 

 再帰的相関法を用いることにより，検査領域を小さくしながら誤ベクトルの現象を抑える

ことが可能になる．そのため高い空間解像度を持つ結果を得ることができる． 

 

Fig. 2.6 再帰的相関法イメージ図 
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第 3 章 解析モデル及び数値解析手法 

 

3.1 翼モデル 

一般によく挙げられる翼の断面形状は，前縁が丸く後縁が尖った形状をしている．これは

「効率よく揚力を発生させるため」である．単純な板状でも揚力を発生させられるが、抗力が

非常に大きくなるため航空機などの実用には耐えない．抗力を大きくせずに揚力を高める，

つまり揚抗比を高めるために最適な翼型を設計する必要がある．翼型は航空機の飛行速度・

大きさ・使用方法などの違いによりそれぞれに最適な形状があり，ミリ単位（あるいはより細

かい単位）で非常に厳密に翼型を再現しなければきちんとした性能の翼にならないほど繊細

なものである．またその表面の滑らかさも大変重要で，低い翼型再現度では簡単に境界層剥

離が起こり，効力および失速性能が著しく低下する可能性がある．操縦性や安定性にも大き

な影響を与えるため，翼型の選定は航空機の安全性においても重要な項目である． 

本研究では NACA4 桁系と呼ばれる翼型を用いて研究を行う．NACA（Narional Advisory 

Committee for Aeronautics）とは，現在の NASA の前身である組織であり，そこが 1933 年に発

表した翼型である (11)．翼型名称の数字 4 桁は，キャンバーの大きさや位置，翼厚比を表すパ

ラメータになっている．最大翼厚位置は一般的にコード長の 30%付近に位置している．4 桁番

号の数字が示す意味については，Fig 3.1 に示すように初めの 2 桁はキャンバーの傾きを，続

く 2 桁は厚さを表すものである．火星探査航空機の尾翼に用いられている NACA0006 翼型は

上 2 桁がどちらもゼロであるため，翼のキャンバーが存在しない“対称翼”に分類されるも

のであり，中心線が翼弦と一致し，迎角がゼロの時に揚力係数もゼロを示す特徴がある．揚力

係数をプラスにするためにある程度の迎角が必要になるため，一般的な翼型に比べ抗力が大

きい．そこで，本研究では Fig 3.2 と Table 3.1 に示した NACA0006 翼と同じ対称翼である

NACA0003 翼型と NACA0009 翼型を対称に数値計算を用いる事で空力特性を解明し，比較す

ることで翼厚の違いが空力性能に及ぼす影響について研究をすすめる． 

  

Fig3.1 翼型の各パラメータ 
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Table3.1 検証翼型概要 

 前縁半径（%） コード長（ｍ） 最大翼厚（%） キャンバー（%） 最大翼厚位置（%） 

NACA0003 0.096 0.08 3 0 29.03 

NACA0006 0.397 0.08 6 0 29.03 

NACA0009 0.893 0.08 9 0 29.03 

 

3.2 基礎方程式 

 流体の流れは，質量と運動量の平衡方程式を含む Navier-Stokes 方程式で表される(12)．それ

ぞれ直交座標形式の質量保存則と運動量方程式は，次のように書くことができる． 

 

𝜕𝜌

𝜕𝑡
+

𝜕(𝜌𝑢𝑖)

𝜕𝑥𝑖
= 0 (3.1) 

 

𝜕(𝜌𝑢𝑖)

𝜕𝑡

𝜕(𝜌𝑢𝑖𝑢𝑗)

𝜕𝑥𝑖
= −

𝜕𝑝

𝜕𝑥𝑖
+

𝜕

𝜕𝑥𝑖
[(

𝜕𝑢𝑖

𝜕𝑥𝑗
+

𝜕𝑢𝑗

𝜕𝑥𝑖
)] (3.2) 

 

 計算領域での質量と運動量の保存は，圧縮性乱流 Newton 流体の連続の式と Navier-Stokes 方

程式を解くことによって成り立つ．ANSYS Fluent 内で翼型周りの流れ場をそのまま計算する

ことは負荷が大きいため，現実的な計算時間と満足する計算結果を得るために適切な計算ス

キームを選択する必要がある． 

 

 

 

 

 

 

 

Fig3.2 翼型の形状比較 



20 

 

 

3.3 計算スキーム 

近年の計算機と数値計算法の飛躍的な進歩によって，多くの流れを直接数値計算することが

可能となったが，乱流に関しては，散逸領域まで含んだ計算を行うことは特別な流れ(周期流

など)を除けば今でもほとんど不可能である．そこで，乱流の効果を疑似的に繰り込んで計算

するための乱流モデルが考案されてきた(13)． 

3.3.1 k-ε モデル 

はじめに，乱流モデルの中でも代表的なモデルである k-ε モデル(14)について説明する．k-ε

モデルは解析精度と解析時間，安定性のバランスが良いことや，幅広い使用実績があること

から広く利用されているモデルである．このモデルでは乱流エネルギーk とエネルギー散逸率

ε の輸送式を解くことで局所的な k，ε を取得し，ここから乱流粘性を算出する手法である．

乱流粘性は式(3.3)によって導出される． 

𝜇𝑡 = 𝐶𝜇𝜌
𝑘2

𝜀
 (3.3) 

   

 ここで，𝐶𝜇は無次元のモデル定数であり，通常𝐶𝜇 = 0.09であることから(15) (16)本解析でもそ

れに倣い𝐶𝜇 = 0.09とした．乱流運動エネルギーである k [𝑚2 𝑠2⁄ ]は式(3.4)のように定義される． 

 

𝑘 =
1

2
𝑢𝑖

2̅̅ ̅̅ (=
1

2
(𝑢2̅̅ ̅ + 𝑣2̅̅ ̅ + 𝑤2̅̅ ̅̅ )) (3.4) 

 

 また，エネルギー散逸率 ε [𝑚2 𝑠3⁄ ] は式(3.5)にて定義され，k が粘性摩擦で散逸する割合を

示す． 

𝜀 = 𝜈
𝜕𝑢𝑖

𝜕𝑥𝑗

𝜕𝑢𝑖

𝜕𝑥𝑗

̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅̅ ̅
 (3.5) 

 

 k-ε モデルの k，ε に関する輸送式をそれぞれ式(3.6)，式(3.7)に示す． 

𝜕(𝜌𝑘)

𝜕𝑡
+

𝜕(𝜌𝑈𝑖̅𝑘)

𝜕𝑥𝑖
=

𝜕

𝜕𝑥𝑖
{(𝜇 +

𝜇𝑡

𝜎𝑘
)

𝜕𝑘

𝜕𝑥𝑖
} + 𝑃𝑘 − 𝜌𝜀 (3.6) 

 

𝜕(𝜌𝜀)

𝜕𝑡
+

𝜕(𝜌𝑈𝑖̅𝜀)

𝜕𝑥𝑖
=

𝜕

𝜕𝑥𝑖
{(𝜇 +

𝜇𝑡

𝜎𝜀
)

𝜕𝜀

𝜕𝑥𝑖
} + 𝐶𝜀1

𝜀

𝑘
𝑃𝑘 − 𝐶𝜀2

𝜀2

𝑘
𝜌 (3.7) 
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両式とも左辺第 1 項は時間項，第 2 項は移流項，右辺第 1 項は拡散項，第 2 項は生成項，第 3

項は散逸項である．ここで，標準 k-ε モデルに用いられている𝜎𝑘 = 1.0，𝐶𝜀1 = 1.44，𝐶𝜀2 = 1.92，

𝜎𝜀 = 1.3をそれぞれ定数として設定した．時間変化，移流，拡散などは通常の輸送式と類似し

ており，これに乱れの生成項や散逸項が付け加えられている．k の方程式は比較的単純であり，

生成項は流れのひずみに応じて生成，散逸項は散逸を表す ε を使用している．ε の方程式の生

成項および散逸項に関しては，定数などもあり，これらは半経験的に求められている． 

3.3.2 Transient k-ω SST モデル 

Menter のモデル (17)は，k-ωSST（Shear Stress Transport）モデルとも呼ばれ，機械工学分野

で多用される k-ε モデルと同様に，k,ω という 2 つの乱流量を導入する 2 次方程式モデルで

ある．ここで，ωは時間の逆次元量である．乱流の時間スケール 𝜏𝐸 = 𝑘
𝜀⁄  の逆数に対応する  

k –ωモデルの範疇 dr は，Wilcox(17) により提案されたものが知られている．Wilcox モデルは

壁乱流や逆圧力勾配流に対しては，k-ε モデルよりは良い結果を与える一方，自由流れに適応

した場合に，一様流の ω の値に対して結果が敏感であるという欠点が指摘されていた (11)．

一方，k-ε モデルではそのようなことはない．そこで，自由流れ部分では ε 方程式から導出し

たω方程式をスイッチ関数で切り替えて用いるようにしたのが k-ωベースラインモデル(18) 

である．k-ε モデルにおける ε 方程式 

𝐷𝜀

𝐷𝑡
=

𝜀

𝑘
(𝐶𝜀1𝑃𝑘 − 𝐶𝜀2𝜀) + ∇･((𝑣 +

𝑣𝑡

𝜎𝜀
) ∇𝜀) (3.8) 

に対して，ε = kω を代入すると． 

𝐷𝜔

𝐷𝑡
= (𝐶𝜀1 − 1)

𝜔

𝑘
𝑃𝑘 + (𝐶𝜀2 − 1)𝜔2 + ∇･((𝑣 +

𝑣𝑡

𝜎𝜀
) ∇𝜀) +

2

𝑘
(𝑣 +

𝑣𝑡

𝜎𝜀
) ∇k･∇𝜔  (3.9) 

となって右辺最終項が現れる．最終項をスイッチ関数で呼応慮すれば実質的には ε 方程式を

解いているのと同じになる．k-ωSST モデルでは，前述のように基本的な乱流量として 

𝑘, 𝜔 (=
𝜀

𝑘
) (3.10) 

を用いる．表現（2.20）をもとに，乱流粘性𝜈𝜏は 

𝜈𝜏 =
𝑎1𝑘

max (𝑎1𝜔, 𝛺𝐹2)
 

(3.11) 

と表され，𝐹2は計算点と壁面までの距離 d を用い 

𝐹2 = tanh(𝑎𝑟𝑔2) , 𝑎𝑟𝑔2 = max (
2√𝑘

0.09𝜔𝑑
,
500𝑣

𝑑2𝜔
) (3.12) 
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と定義される．Ωは渦度の大きさで，定数𝑎1 = 0.31 である．2 つの乱流量は 

𝐷𝑘

𝐷𝑡
= 𝑃 − 𝛽𝜔𝑘 + ∇･((𝑣 + 𝜎𝑘𝜈𝜏)∇𝑘) (3.13) 

 

𝐷𝜔

𝐷𝑡
=

𝛾

𝜈𝜏
𝑃 − 𝛽𝜔2 + ∇･((𝑣 + 𝜎𝜔𝜈𝜏)∇𝜔) + 2(1 − 𝐹1)

𝜎𝜔2

𝜔
∇𝑘･∇𝜔  (3.14) 

 

を解くことで決定される．ただし，𝑃 = 1 2⁄ 𝜈𝜏𝑠2
𝑖𝑗である． 

 モデル定数に関しては，領域を境界層内と外に分け，それぞれに対応する 2 通りの定数系

が設定される．（ここでは，内層に対しては 1，外層に対しては 2 の添字を付す）．内層の定

数系を 

𝜑1 = (𝜎𝑘1, 𝜎𝜔1, 𝛽１, 𝛽，𝛾１) (3.15) 

とし 

𝜎𝑘1 = 0.85,   𝜎𝜔1 = 0.5,   𝛽１ = 0.075,   𝛽 = 0.09 𝛾1 =
𝛽１

𝛽
−

  𝜎𝜔1𝑘2

√𝛽
 (3.16) 

 

と選ぶ．ここで，k はカルマン定数．外層では 

𝜑2 = (𝜎𝑘2, 𝜎𝜔2, 𝛽2, 𝛽，𝛾2) (3.17) 

に対して 

𝜎𝑘2 = 1.0,   𝜎𝜔2 = 0.856,   𝛽2 = 0.0828,   𝛽 = 0.09 𝛾2 =
𝛽2

𝛽
−

  𝜎𝜔2𝑘2

√𝛽
  (3.18) 

とする． 

 

3.4 空間の離散化手法 

流れの数値解析において，移流項を中心差分法を用いて離散化すると，移流の効果が支配的

な場合，数値解に振動が生ずる．この振動を抑えるために被移流変数に関して上流（風上）側

の離散点の値を用いる一種の上流化スキーム法を適応し補間をおこなう必要がある．特に指

定がない場合，Fluent ではスカラー量 φ の離散値をセル中心において格納する．しかし，対流

項では φf のフェース値が必要であるため，格納されたセル中心値から補間する必要がある．

補間は，風上差分法により行う． 

 風上差分とは，フェース値 φfを，式(3.27)における垂直速度 vn の方向を基準にした「風上」

側，つまりセル上流の量から算出するということである．Fluent では，一次精度風上差分，二

次精度風上差分，べき乗測，QUICK スキームと，複数の風上差分法が用意されている．式(3.18)
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の拡散項は中心差分であり，常に二次精度となる． 

二次精度風上差分法では，セルフェース値における変数値は，多次元線形再構築法により

算出する．この手法では，セル中心における値をセル重心まわりでテイラー級数展開するこ

とにより，フェースにおける高次精度の値を得る．つまり，二次精度風上差分を選択すると，

フェース値 φfは次式を用いて算出される． 

 

𝜑𝑓𝑆𝑂𝑈 = 𝜑 + 𝛻𝜑 ∙ 𝑟 (3.19) 

 

ここで，φ と∇φ は上流セルにおけるセル中心値とその勾配であり，𝑟は上流セルの重心から

フェース重心への変位ベクトルである．この場合，勾配∇φ を各セルについて，3.5 項で示す

勾配と微分の評価の検討に従って求める必要がある．また，最大値や最小値がオーバーシュ

ートしないように，勾配∇φ の値には制限がかけられる． 

 

3.5 勾配と微分の評価法 

数値計算には誤差をできる限り小さく見積もる事が必要であり，勾配評価と呼ばれる手法

を用いて計算値の評価を行う．勾配はセルフェースでスカラー値を構築する場合だけではな

く，二次の拡散項や速度微分を計算する場合にも必要である．流れ保存方程式の対流項と拡

散項は，所定の変数 φ の勾配∇φ で離散化している．本研究では，最小二乗セルベース法と呼

ばれる手法に従って計算している． 

 この手法は解の線形変化を仮定している．セル c0 からセル ci に至るセル値の変化は，セル

c0の中心からセル ciの中心に向いたベクトル δriに沿って，以下のように表現できる． 

 

[∇𝜑]𝑐0 ∙ ∆𝑟𝑖 = (𝜑𝑐𝑖 − 𝜑𝑐0) (3.20) 

 

 セル c0 を囲むセルごとに類似の式を書くと，以下の簡潔な形で書かれた方程式系が得られ

る． 

[𝐽][∇𝜑]𝑐0 = ∆𝜑 (3.21) 

 

ここで，[J]は係数行列で，幾何形状の関数である．ここでの目標は，最小二乗法を利用して，

非平方行列の方程式系についての最小化問題を解き，セル勾配(∇𝜑0 = 𝜑𝑥𝑖̂ + 𝜑𝑦𝑗̂ + 𝜑𝑧𝑘̂)を決定

することにある． 
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 上記の線型方程式系は過剰決定状態にあり，Gram-Schmidt プロセスで係数行列を分解すれ

ば計算が可能である．この分解により，重み行列がセルごとにできる．したがって，最小二乗

セルベース法の場合は，3 成分の重み(Wx
i0，Wy

i0，Wz
i0)がセル c0のフェースごとに生成するこ

とになる． 

 したがって，セル中心における勾配はこの時，重み係数に差分ベクトル∆𝜑 = (𝜑𝑐1 − 𝜑𝑐0)を

掛けた次式で算出できる． 

 

[𝜑𝑥]𝑐0 = ∑ 𝑤𝑥
𝑖0 ∙

𝑛

𝑖=1

(𝜑𝑐𝑖 − 𝜑𝑐0) (3.22) 

 

[𝜑𝑦]
𝑐0

= ∑ 𝑤𝑦
𝑖0 ∙

𝑛

𝑖=1

(𝜑𝑐𝑖 − 𝜑𝑐0) (3.23) 

 

[𝜑𝑧]𝑐0 = ∑ 𝑤𝑧
𝑖0 ∙

𝑛

𝑖=1

(𝜑𝑐𝑖 − 𝜑𝑐0) (3.24) 

 

 不規則な(反りや歪みがある)メッシュにおいては，最小二乗法による勾配法の精度がノード

ベースの勾配法に匹敵する．しかし，最小二乗法による勾配法の方がノードベースの勾配法

より計算負荷が軽い． 

 

3.5 壁関数 

物体表面では流速が 0になるため，壁近傍では速度が急激に変化する．数値解析を考えた時，

それを解像できるほどの格子を適応するには多大な計算コストがかかる．また，高レイノル

ズ数流れを想定している標準 k-ε モデルで壁近傍の低レイノルズ数流れを解くのは適切では

ない．それらの問題を避けるため，その部分を直接解く代わりに，壁近傍の流れ（境界層）の

普遍的性質を用いて条件を考慮することが考えられる． 

 流れは粘性により物体表面に付着・静止するが，レイノルズ数が大きい流れの場合，その影

響は物体表面の薄い層の中に限られる．この薄い層を境界層（boundary layer）という． 

境界層は，はじめは層流として発生する．境界層はだんだんと厚みを増し，あるところで乱流

になる．主流のレイノルズ数が103~105 程度の場合，物体は層流境界層に覆われる． 

 翼の上面等に見られる，主流に沿って圧力上昇が起こる場合，境界層が壁面からはがれる

という事が起こる．これを境界層の剥離という． 
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 乱流境界層内の速度分布を導くことを考える．壁面からの距離を y とする．壁に沿う方向

の平均速度と変動速度をそれぞれ𝑢̅，𝑢′，壁に垂直な方向の変動速度を𝑣′ とする．実測による

と，𝑢′𝑣′̅̅ ̅̅ ̅  は壁近傍ではほぼ一定になるため，壁面せん断応力はレイノルズ数応力で表す事が

出来る．壁面せん断応力をτ𝑤として，プラントルの混合長の仮説(9)を用いると 

 

𝜏𝑤

𝜌
= ℓ

2
𝑚 (

𝜕𝑢̅

𝜕𝑦
)

2

 (3.25) 

摩擦速度を𝑢𝜏 = √τ𝑤/𝜌 で定義すると 

 

𝑢𝜏 = ℓ 𝑚
𝜕𝑢̅

𝜕𝑦
 (3.26) 

渦粒子は，壁近傍では壁による制約を受け，壁から離れるにつれ自由になると考えられる．し

たがって混合長は壁からの距離𝑦 に比例すると仮定できる． 

 

ℓ𝑚 = 𝑘𝑦 (3.27) 

ここで𝑘 はカルマン定数と呼ばれ，値は 0.40~0.45 とされる（0.41 が一般的(2)） 

 これを用いて，摩擦速度は次式のように表される． 

 

𝑢𝜏

𝑦
= 𝑘

𝜕𝑢̅

𝜕𝑦
 (3.28) 

𝑦 = 𝑦0で𝑢 = 0 として，両辺を𝑦 で𝑦0から𝑦 まで積分すると 

 

𝑢𝜏 𝐼𝑛
𝑦

𝑦0
= 𝑘𝑢̅ (3.29) 

速度の無次元数を𝑢+ = 𝑢̅ 𝑢𝑡⁄  で定義すると 

 

𝑢+ =
1

𝑘
𝐼𝑛

𝑦

𝑦0
 (3.30) 

  

 

乱流境界層においても壁近傍には薄い層流の層がある．これは粘性低層(viscous sublayer)と呼

ばれる．𝑦0は粘性低層の厚み𝛿1に比例すると考えられる．𝑦 = 𝛿1における速度を𝑢1とすると，

平均速度の勾配は次式で表される 

 

𝜕𝑢̅

𝜕𝑦
=

u1

𝛿1
 (3.31) 
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一方，粘性低層における壁面せん断応力τ𝑤は，次式で表される． 

 

𝜏𝑤 = 𝜇
𝜕𝑢̅

𝜕𝑦
 (3.32) 

τ𝑤 𝜌⁄ = 𝑢𝑡
2なので 

 

𝑢𝑡
2 = 𝑣

𝜕𝑢̅

𝜕𝑦
 (3.33) 

これに式(3.31)を代入すると，次式が得られる． 

 

u1 =
𝑢𝑡

2

𝑣
𝛿𝑡 (3.34) 

粘性低層のレイノルズ数u1𝛿1 𝑣⁄ = (u𝜏𝛿1 𝑣⁄ )2 には一定の値があると考えられるから，u𝜏𝛿1 𝑣⁄

は定数であり，𝛿1は𝑣 𝑢𝑡⁄ に比例する．つまり，𝑦0は𝑣 𝑢𝑡⁄ に比例する． 

𝑦0 = 𝛽 𝑣 𝑢𝑡⁄ とすると 

 

𝑢+ =
1

𝑘
𝐼𝑛𝐸

𝑢𝑡𝑦

𝛽𝑣
 (3.35) 

壁からの距離の無次元数を𝑦+ = 𝑢𝑡𝑦 𝑣⁄ で定義すると 

 

𝑢+ =
1

𝑘
𝐼𝑛𝐸

𝑦+

𝛽
 (3.36) 

𝐵 = −(1 𝑘)𝐼𝑛𝛽⁄ とすると 

 

𝑢+ =
1

𝑘
𝐼𝑛𝐸𝑦+ + 𝐵 (3.37) 

実測により，滑らかな壁では𝐵 = 5.5とされる．あるいはＥ = 1 𝛽⁄ として 

 

𝑢+ =
1

𝑘
𝐼𝑛𝐸𝑦+ (3.38) 

滑らかな壁ではＥ = 9.8とされる． 

 

粘性低層については，𝑦 = 0で𝑢̅ = 0として，式(3.33)の両辺を y で積分すると 

 

𝑢𝑡
2 = 𝑣𝑢̅ (3.39) 

これより 
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𝑢̅

𝑢𝑡
=

𝑢𝑡𝑦

𝑣
 (3.40) 

したがって 

 

𝑢+ = 𝑦+ (3.41) 

つまり，粘性低層では，速度が壁からの距離に比例する，これを線形則（linear law）と呼ぶ． 

 

以上の様に，境界層内の流れは主流のレイノルズ数とは無関係で，密度，粘性係数，壁面せん

断応力，壁からの距離によって支配される． 

 数値解析を考えた場合，速度が狭い範囲で急激に変化する境界層を解像しようとすると，

壁際に細かい格子を設定する必要があり，格子幅は小さく，格子数は膨大になってしまう． 

この問題を避けるため，格子の第一層を対数測層に入れ，壁法則により境界条件を与える方

法があり，これを壁関数（wall fluction）による方法と呼ばれている． 

 境界層内の流れが，主流特性に関わらない発達した乱流である場合，対数測層において乱

流エネルギーの生成とエネルギー散逸率との平衡性を仮定できる 

． 

𝜕𝑘

𝜕𝑡
= 𝑃𝑘 −  𝜀 = 0 (3.42) 

これより 

 
Fig3.3 無次元距離と速度の関係 
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𝜀 = 𝑣𝑡 (
𝜕𝑢̅

𝜕𝑦
)

2

 (3.43) 

壁面せん断応力τ𝑤を次式で表す． 

 

𝜏𝑤 = 𝜇𝑡

𝜕𝑢̅

𝜕𝑦
 (3.44) 

ここで𝜇𝑡 = 𝜌𝑣𝑡は乱流粘性係数である．τ𝑤 𝜌⁄ = 𝑢𝑡
2より 

 

𝜕𝑢̅

𝜕𝑦
=

𝑢𝑡
2

𝑣𝑡
 (3.45) 

上式より式(3.43)は 

 

𝜀 = 𝑣𝑡 (
𝜕𝑢̅

𝜕𝑦
)

2

=
𝑢𝑡

4

𝑣 𝑡
=

𝑢𝑡
4

𝐶𝜇

𝜀

𝑘2
 (3.46) 

これより，摩擦係数𝑢𝑡は次式で表される． 

 

𝑢𝑡 = 𝐶𝜇
1 4⁄

𝑘1 2⁄  (3.47) 

式(3.27)より 

 

𝜕𝑢̅

𝜕𝑦
=

𝑢𝑡

𝑘𝑦
 (3.48) 

上式及び式(3.43)から，式(3.41)は 

 

𝜀 = 𝑣𝑡 (
𝜕𝑢̅

𝜕𝑦
)

2

=
𝑢𝑡

3

𝑘𝑦
 (3.49) 

これに式(3.47)を代入して 

𝜀 =
𝐶𝜇

3 4⁄
𝑘3 2⁄

𝑘𝑦
 (3.50) 

壁面粘性係数をv𝑤とすると，壁面せん断応力は 

 

𝑣𝑤

𝜕𝑢̅

𝜕𝑦
= 𝑢𝑡

2 (3.51) 

両辺を y で積分して 
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𝑣𝑤𝑢̅ = 𝑢𝑡
2𝑦     𝑣𝑤 = 𝑣

𝑢𝑡

𝑢𝑡

𝑢𝑡𝑦

𝑣
 (3.52) 

したがって 

 

𝑣𝑤 = 𝑣
𝑦+

𝑢+
 (3.53) 

壁の第一層格子点が粘性低層内に入るときのことを考えて，𝑦+の値を粘性低層内に収まるよ

うに設定する．この場合，粘性係数は𝑣𝑤 = 𝑣，𝑣𝑡 = 0となる．この時 

 

𝒚+ =
𝟏

𝒌
𝑰𝒏𝑬𝒚+ (3.54) 

を満たす𝑦+を設定することが求められる． 

3.7 解析条件 

本節では，本研究で使用した解析格子および境界条件，初期条件について説明している．得

られた解析結果については第 4 章でまとめている． 

Fig.3.4 に示したように，境界条件として赤線の部分を流入口（Velocity inlet）とした．気体

の流入角度を調整できるよう，計算領域の上下面も同様に流入口に設定をしてある．青の点

線部分を圧力出口（Pressure Outlet）と設定した．また，翼型表面を wall 条件とした．流入気

体の角度設定については，速度成分 V を水平成分 Vx と垂直成分 Vy に分解し，Vx = 𝑉𝑐𝑜𝑠𝜃，

Vy = 𝑉𝑠𝑖𝑛𝜃 と表し,合成し直す事で再現を施した． 

計算領域の設定については数値計算の結果の正確性を担保するために主流方向と鉛直方向に

どちらもコード長さの 20 倍を設定し，十分な領域広さを確保している(20)．コード長は 3.1 項

で述べた通り，𝐶 = 0.08𝑚を設定した． 

格子の概形については翼型の前縁部の形状に合わせるために C 型メッシュを採用している．

C 型を採用することにより翼近傍で綺麗な構造格子を切ることが容易になっている．また，

翼近傍の最小格子幅については第 3.5 項で述べた壁関数を用いると，粘性低層部の翼近傍の

流体現象を十分に捉えるのに必要な第一層厚さが 𝑦1 = 1.55 ∗ 10−5(𝑚) であると判る．また，

2 層目以降の厚みについては数値計算の収束に必要な成長率 𝛾 = 1.03 に設定(20)し，計算格子

の品質を確保した．流入気体は空気と設定し，温度は 300K に設定している． 

本研究では火星大気環境下での NACA4 桁系翼の空力特性を細かく捉える事を目的として

いる．そのためには，低レイノルズ数での迎角変化に伴う翼面近くの流れを詳細に捉える必

要がある．そのために，第 3.3 項で述べた Transition k-ωSST モデルを乱流モデルとして適応

する．また，本研究で使用した解析条件の詳細について Table.3.2 に示す． 
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Fig3.4 解析領域概略図及び境界条件 

 
Fig3.5 解析格子全体図 
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Fig3.6 解析格子（Fig.3.5 内の点線部に対応） 

 
Fig3.7 解析格子（Fig.3.6 内の点線部に対応） 
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Table.3.2 解析条件 

解析方法 2 次元定常解析 

解析ソフトウェア ANSYS Fluent 18.1 

数値解法 圧力ベースソルバー (連成型アルゴリズム) 

空間の離散化 二次精度風上差分 

勾配の評価 最小二乗セルベース法 

乱流モデル Transient-SST モデル 

 

第 4 章 実験結果と解析結果および考察 

 本章では，本研究に用いた実験と数値解析の結果について述べる．初めに，本研究に用いた

乱流モデルと計算格子について，空力性能と流れ場を過去の文献と比較する形で妥当性を検

証し，結果について 4.1 節で述べる．妥当性を検証した後，用いた手法を NACA0003 翼型，

NACA0009 翼型モデルに適応する．最後に，数値計算で得られた結果を基に翼厚ごとの流速

分布と圧力分布，また，翼表面の剪断応力分布などから各迎角の流れ場の特徴について比較

し，翼厚が空力性能にもたらす影響について検証する． 

4.1 数値計算の妥当性の検討 

本研究において数値計算を導入するにあたり，まず計測結果の妥当性を確認するために，

使用した乱流モデルの解析結果と実験結果 EFD（Experimental Fluid Dynamics）の比較を行っ

た．比較対象には CFD（Computational Fluid Dynamics）により得られた，Re =20,000 での迎角

α= 0~9 deg の計算結果を用いた． 

4.1.1  空力特性 

 Fig. 4.1 に火星探査航空機の巡行 Re 数 20,000 における NACA0006 翼型の実験結果と解析結

果の空力特性の比較を示す． 

Fig. 4.1(a) に示す揚力係数では，計算値と実験値共に低迎角では揚力傾斜は一定であるが，

α = 5 deg で非線形に揚力上昇していることが分かる．しかし，迎角を上げていくと α = 7 deg 

で計算値の揚力上昇が穏やかになり，実験値よりも低い迎角で失速に近い傾向が見てとれる．  

 Fig. 4.1(b) に示す抗力特性では，低迎角においては実験値，計算値共に傾斜が小さいのに対

し， = 5 deg 付近から抗力係数の傾斜が急激に大きくなり，迎角が上がるにつれて抗力が大

きくなっていることが分かる 

Fig. 4.1(c) に示す揚抗比特性では,   = 5 deg にて，どちらも最大揚抗比をとり，L/Dmaxは

実験値で 10.7，計算値で 12.7 であると分かった．α= 7 deg 以降の空力に対する信憑性は確保



33 

 

 

できていないが，実験値においても最大揚抗比は α= 5~6deg で最大値を示すため， 

計算値の結果を最大値と見なしてよいと考えられる．また，ここに示す揚抗比特性とは，揚力

特性を抗力特性で除したものであり，この値の善し悪しが翼の空力性能に直結する． 

以上の結果より，各特性において僅かな差はあるが，実験値と同様の迎角で空力の特徴的

な傾向を捉えられており，誤差の範囲内と考えられるため，迎角 α= 6 deg までの範囲で適応

した乱流モデルと，作成した計算格子を利用して実験を行う事とする． 

 

  

(a) 揚力特性 (b) 抗力特性 

 

 

(c) 揚抗比  

Fig4.1 NACA0006 翼型 空力特性比較 (Re=20,000) 
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前項では定常計算の結果を実験値と比較する形で妥当性を比較した．しかし，高迎角時に

誤差が生じてしまったため，同条件で非定常計算を用いて計算をおこない改善を試みた． 

Fig.4.2 に定常計算と非定常計算の空力特性の比較，Fig.4.3 に𝛼 = 6𝑑𝑒𝑔以降の翼面上の圧力

分布の比較をそれぞれ載せている． 

Fig.4.2 より空力特性は定常と非定常で大きな差は見られなかった．しかし，Fig.4.3 から揚

力係数 Cp が急激に上昇する遷移点 T の位置は定常と比べて少し遅れているものの，大きな

差は生じていないことが分かる．一方で，負圧レベルに関して非定常の方が低く出力されて

いることが見て取れる．負圧レベルとは翼表面に見られる圧力が負の値になった部分の事で

あり，その部分で流れの剥離が起こっている．𝛼 = 8,9𝑑𝑒𝑔の翼後縁付近では，定常では 0 に近

い値となっているが，非定常では負圧となっている．また，過去の論文(21)と比較すると僅か

ながら定常計算の方が実験値に近い値を算出できている．しかし Fig.4.3 の𝛼 = 6𝑑𝑒𝑔と𝛼 =

9𝑑𝑒𝑔の圧力分布を観察すると，𝛼 = 6𝑑𝑒𝑔は定常計算で実験値とほぼ等しい圧力分布を示して

いる一方，高迎角の𝛼 = 9𝑑𝑒𝑔では定常と非定常ともに実験値との誤差が生じている．この圧

力分布の誤差により，Fig.4.1 や Fig.4.2 の揚力特性に見られる数値計算での空力性能の低下を

招いていると考えられる．𝛼 = 7𝑑𝑒𝑔の実験値との比較は行っていないが，揚力特性の傾向か

ら圧力分布も誤差が生じ始めていると予測できる．また，Fig.4.2(c)から揚抗比が最も大きくな

る点も誤差が出始める迎角より低い所で見受けられるため，最大揚抗比の観点からも𝛼 =

6𝑑𝑒𝑔迄の迎角範囲であれば信憑性があり，影響を与えないと考えられる． 

以上の結果から本研究においては定常計算を𝛼 = 6𝑑𝑒𝑔までの迎角範囲に適応し研究を進め

ていく． 
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(a) 揚力特性 (b) 抗力特性 

 

 

(c)揚抗比  

Fig4.2 NACA0006 翼型における空力特性の定常・非定常計算結果比較 (Re=20,000) 
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6deg 7deg 

    
8deg 9deg 

Fig4.3 NACA0006 翼型における空力特性と圧力分布比較 (Re=20,000) 
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4.1.2 流れ場 

Fig.4.4 に，NACA0006 翼型周り流れ場の速度分布を示す．流入させる機体速度は，火星大

気環境下の無次元数である Re 数を基準として風速 3.65[m/s]と設定した． また，計算の収束

の是非を確認するため，空力計測をおこなった𝛼 = 0𝑑𝑒𝑔~9deg の範囲での測定結果を載せて

いる． 

 Re = 20,000 における NACA0006 翼型まわりの流れ場速度分布の可視化画像と対応した翼上

面の圧力分布のグラフを Fig. 4.4 右側に示す．横軸は剥離点及び再付着点の前縁からの位置 x

をコード長 c で除し，無次元化したものである．図中の S 及び R はそれぞれ剥離点及び再付

着点を示す．また可視化画像から判別した上面における迎角変化に対する剥離点及び再付着

点の位置を整理したものを Fig. 4.5 に示す．グラフの縦軸は迎角，横軸は剥離点及び再付着

点の前縁からの位置 x をコード長 c で除し，無次元化したものである．  

Fig. 4.4 に示すように， = 0〜4 deg の範囲では，翼面上を剥離することなく流れる付着流

れとなる．しかし，  = 5 deg では，前縁で剥離した流れが，すぐに再付着し前縁付近で剥離

泡を形成する．この時，再付着の位置は x/c = 0.3 付近と比較的に小さい剥離泡となっている．

 = 5 deg, 6 deg と迎角が上昇すると，再付着点位置が後縁方向に移動していることがわかる．

 = 7 deg では，再付着点の位置は，x/c = 0.7 であり，はっきりと剥離泡の形成が見られる．   

= 8 deg 以降では，前縁で剥離した流れは，再付着せず，剥離泡が崩壊し．前縁剥離流れとな

る．本研究では定常計算を用いて計算を行ったため，翼回り流れの平均場が出力された．𝛼 =

0𝑑𝑒𝑔~9deg の迎角範囲において，計算が収束し，流れ場が出力できたこと，また，低 Re 数領

域内での対称翼型の特徴(2)である剥離泡の挙動を捉える事に成功したため，流れ場の観点にお

いて数値計算手法は妥当であると判断できる． 

 

  
(a) α= 0deg 

  
(b) α= 1deg  
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(c) α= 2deg   

  
(d) α= 3deg   

  
(e) α= 4deg 

  
(f) α= 5deg 

  
(g) α= 6deg 

  
(h) α= 7deg 

 
 

(i) α= 8deg 

  
(j) α= 9deg 

Fig4.4 NACA0006 翼型 (左)速度分布 (右)圧力分布 (Re=20,000) 
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Fig4.5 NACA0006 翼型 剥離・再付着点位置(Re=20,000) 

 

 

4.2 翼厚変化が空力に与える影響 

 本節では，本研究に用いた NACA4 桁系翼型の数値解析の結果について述べる．初めに，本

研究に用いた厚みの違う翼型同士の空力性能を比較する．また，その際に最大揚抗比を比較

することで，翼の空力性能について明らかにする．最後に迎角変化に伴う揚力特性の変化量

に着目する形で，翼の非線形性について算出した結果について第 4.2.1 項で述べる． 

第 4.2.2 項では速度分布と圧力分布を用いた翼回りの流れ場の評価をおこなうことにより，

前項の空力性能についての見識をより深める． 
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4.2.1 空力特性への影響 

 Fig.4.6 に，巡行レイノルズ数における，NACA4 桁翼型の空力特性の数値計測の結果を示す．

この計算結果より，翼型の前縁半径の大小によって，空力特性の差異が生じた理由について

考察を行う．  

Fig.4.6(a)で示すように， = 0~3 deg の低迎角では，どの翼型でも一定の揚力傾斜を示して

いるが，NACA0003 翼型は迎角 = 4 deg において非線形揚力上昇していることがわかる．迎

角を上げていくと NACA0006 翼型と NACA0009 翼型も迎角 = 5 deg で非線形揚力上昇を起

こしている．また，測定範囲全体にわたって NACA0003 翼型の揚力特性が高くなっているこ

とがわかる． 

NACA0006 翼型と NACA0009 翼型の非線形揚力上昇の迎角，上昇量ともに似通っているこ

とがわかる．また，NACA0003 翼型は前者に比べて揚力の上昇量が穏やかであり，非線形が

小さいとわかる． 

Fig.4.6(c)で示すように，揚抗比の変動について着目すると，非線形揚力上昇が起こる迎角の

違いにより，NACA0003 翼型が低い迎角 = 3 deg で最大揚抗比を示していることが見て取れ

る．一方で，他の二つの翼型については NACA0006 翼型が迎角 = 5 deg，NACA0009 翼型が

迎角 = 6 deg で最大揚抗比を示した．また，Fig.4.7 で示した最大揚抗比の値に関して，

NACA0003 翼型と NACA0006 翼型はどちらも 12~14 の間の値を示しているのに対し，

NACA0009 翼型は 10 前後と，他の翼型よりも低い値を示した． 

 以上の結果から，低 Re 数環境下では翼の厚みが大きいと，高迎角時に揚力特性の上昇が止

まってしまい，Fig.4.6(a)の点線部に示すように，失速の様な現象が見て取れることが明らかに

なった．また，最大揚抗比を示す迎角は，翼厚が小さい程，同様に小さくなる事が分かった． 
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(a) 揚力特性 (b) 抗力特性 

 

 

(c) 揚抗比  

Fig4.6 翼厚毎の空力特性比較 (Re=20,000) 

 

 
Fig4.7 最大揚抗比の比較 
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Fig.4.8 に，各翼型の揚力勾配の変化をグラフに示した． 

NACA0006 翼型の揚力変化については，非線形揚力上昇を起こす𝛼 = 5[deg]deg よりも低

い迎角では，一迎角あたり揚力が約 0.05 上昇を続けている．また，𝛼 = 5[deg]deg 以降は上

昇量が迎角上昇とともに落ち着いていく様子が捉えられた． 

NACA0009 翼型の迎角毎の揚力変化については，非線形揚力上昇を起こす𝛼 = 5 [deg]deg

よりも低い迎角では，一迎角あたり揚力が約 0.05 上昇を続けている．𝛼 = 5[deg]deg 以降は

上昇量が迎角上昇とともに落ち着いていく様子が捉えられた． 

NACA0006 翼型と NACA0009 翼型の揚力変化は非常に似通っていることがグラフから読み

取れた． 

Fig .4.8 を見ると NACA0003 翼型が最も揚力の変化量が小さく，安定した変化を続けている

事が分かる．一方で NACA0009 翼型が最も揚力の変化量が大きいことが分かった． 

このことから，キャンバの存在しない NACA4 桁系翼型においては，前縁半径の小さい翼型の

方が迎角変化に対する空力性能が安定しており，空力性能が優れていると考えられる． 

以上の結果から，翼厚が小さい程迎角変化に対する揚力変化を抑える働きがあるとわかる． 

そのため，薄翼の方が揚力の非線形性が小さく，航空機に用いる事に適していると考察でき

る． 

 
Fig4.8 翼厚毎の揚力勾配の変化量 
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4.2.2 流れ場への影響 

4.2.1 項の結果から，翼型の前縁半径が性能に及ぼす影響について，薄翼の方が迎角変化に

対する揚力変化が小さく，安定した飛行に適している事が明らかになった． 

本項では，翼厚の及ぼす影響についてさらに細かく掘り下げるために，NACA4 桁系翼型周

りの流れ場について CFD による速度場分布と翼上面の圧力分布を対象にして考察を進める． 

Fig.4.9 に，NACA4 桁系翼型周り流れ場の速度分布を一覧で示した．また，Fig.4.10 に，同

様の条件下での翼上面の圧力分布図を示した．流入させる機体速度は，火星大気環境下の無

次元数である Re 数を基準として風速 3.65[m/s]と設定した．  

 Re = 20,000 における翼型まわりの流れ場速度分布の可視化画像と対応した翼上面の圧力分

布の画像を Fig. 4.10 に示す．横軸は剥離点及び再付着点の前縁からの位置 x をコード長 c で

除し，無次元化したものである．図中の S，R 及び T はそれぞれ剥離点，再付着点及び遷移点

を示す．これら 3 点は速度分布図において全迎角で示す．また Fig. 4.10 に示す圧力分布図に

おいては流れが特徴的に移り変わる 4deg 以降の図中で記す．また速度分布の可視化画像と圧

力分布図から読み取った上面における迎角変化に対する剥離点及び再付着点の位置を整理し

たものを Fig. 4.11 に示した．グラフの縦軸は迎角，横軸は剥離点及び再付着点の前縁からの

位置 x をコード長 c で除し，無次元化したものである．今回は干渉に大きく関係していると

考えられている上面の流れ場に着目している． 

  Fig. 4.9 と Fig. 4.10 に示すように，NACA0003 翼型周りの流れ場において = 0〜3 deg の

範囲では，翼面上を剥離することなく流れる付着流れとなる．しかし，NACA0006 翼型と異

なり，  = 4 deg では，前縁で剥離した流れが，すぐに再付着し前縁付近で剥離泡を形成する．

この時，再付着の位置は x/c = 0.5 付近となっている． = 6 deg と迎角が上昇すると，再付着

点位置が後縁方向に移動していることがわかる.  = 6 deg での再付着点の位置は，x/c = 0.62 の

位置で流れの再付着が起こり，剥離泡の形成が見られる． = 7 deg の範囲では，再付着せず，

剥離泡が崩壊し．前縁剥離流れとなる． 

 Fig. 4.9 と Fig. 4.10 に示すように，NACA0009 翼型周りの流れ場において = 0〜4 deg の

範囲では，翼面上を剥離することなく流れる付着流れとなる．また，NACA0006 翼型と同様

に，  = 6 deg では，前縁で剥離した流れが，すぐに再付着し前縁付近で剥離泡を形成する．

この時，再付着の位置は x/c = 0.75 付近となっている． 

これらの結果から，前縁半径に付随した翼上下面の起伏が流れ場の変化を引き起こす原因

になっていると考察できる．Fig. 4.9 の可視化画像における = 2,3 deg 近辺が特に翼厚の違い

による流れ場の変化が顕著にみられる． 

  = 4 deg では NACA0003 翼型の流れ場が大きく遷移し，剥離泡がはっきり見て取れる．一

方で，NACA0006 翼型と NACA0009 翼型の流れ場は後縁剥離のままになっている． 
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 = 5 deg で後者の翼型も遷移が始まる様子が見受けられた． 
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Fig4.9 NACA4 桁系翼型の速度分布一覧(Re=20,000) 
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Fig4.10 NACA4 桁系翼型の圧力分布一覧(Re=20,000) 
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(a) NACA0003 翼型 (b) NACA0006 翼型 

 

 

(c) NACA0009 翼型  

Fig4.11 剥離・再付着点位置比較(Re=20,000) 
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第 5 章 結論 

 本研究は，低 Re 数領域における翼型周りの流れ場評価に定常 RANS を適応することで翼

の前縁半径が空力特性に及ぼす影響について系統的に評価する事を目的とした．実験に用い

たセットアップを基に NACA0003，0006，0009 それぞれの翼型周りの流れ場の評価をおこな

った．得られた結果は以下のとおりである． 

 

(1) 低 Re 数領域内で飛行する翼の性能評価に用いる二次元定常計算の妥当性 

NACA0006 翼型に 2 次元定常数値計算を行い，以下の知見を得た． 

空力特性 

・ 揚力特性において𝛼 = 7𝑑𝑒𝑔以降の高迎角時では，計算値と実験値での乖離が起こった． 

・ 抗力特性において，全体的に実験値よりも低く算出されているが，迎角が上がると抗力も

上昇するといった特徴を充分捉えられていた． 

・ 揚抗比においては 抗力特性が実験値よりも小さく算出される都合上，計算値は大きく出

力されてしまった．しかし，𝛼 = 4~5 𝑑𝑒𝑔で最大値を示すといった特性は捉えられていた

上，実験値でも最大揚抗比は同迎角で示されるため，高迎角で誤差が出ていても数値計算

で求められた翼性能について信憑性があると考えられる． 

 流れ場 

・ 速度分布図から求められた流れ場の挙動については，翼型の迎角が変わるにつれて剥離泡

を形成し，完全剥離流れに移行する様子が捉えられていた． 

・ 翼面上の圧力分布から求められた流れ場の挙動については，翼型の迎角が変わるにつれて

剥離泡を形成し，完全剥離流れに移行する様子が捉えられていた． 

・ 遷移点の位置は定常がやや早くなっているものの大きな差は生じていない． 

・ 翼面の圧力分布では定常と非定常の結果で大きな差はないが，迎角𝛼 = 9𝑑𝑒𝑔での翼面上

の圧力分布では計算値が小さく算出される結果を得た．この負圧領域の誤差により．高迎

角での空力上昇の失速が起こっていると考られる．  

 

以上の結果から低 Re 数領域内で飛行する翼の評価に二次元数値計算を用いる場合，定常計

算と非定常計算を比較すると，空力では高迎角時に非定常計算の高迎角時に若干の改善が見

られたが，一方で圧力分布を用いた流れ場の評価については定常と非定常ともに，高迎角で

の再現性が低く出力された．しかし，誤差の生じる迎角よりも前に，最大揚抗比が示される結

果になった．そのため，二次元定常計算を𝛼 = 6𝑑𝑒𝑔までの迎角に用いる事に対して妥当性が

確保できていると考えられる． 

(2) 翼の前縁半径が空力性能に与える影響について 
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前縁半径の異なる翼型について前項と同様の条件で計算を行い，以下の結果を得た． 

空力特性 

・ 揚力特性において = 0 deg 付近の低迎角においては，翼厚は流れにほぼ関与していない

ため，空力特性への影響は極めて小さい．また，𝛼 = 3𝑑𝑒𝑔 まではすべての翼型で一定の

揚力傾斜を示し上昇を続けた．NACA0006 翼型と NACA0009 翼型は𝛼 = 5𝑑𝑒𝑔で非線形揚

力上昇を起こした．しかし，NACA0003 翼型では𝛼 = 4𝑑𝑒𝑔で非線形揚力上昇が見られ，遷

移が早まっている．また，同翼型では非線形性が軽減され，高い線形性を維持しながら揚

力上昇をしている． 

・ NACA0003 翼型において非線形揚力上昇が他の翼型よりも早く発生したため，最大揚抗

比が見られる迎角についても同様に，低い迎角で最大の値を示した．また，揚抗比の最大

値についても薄翼である NACA0003 が最も高い値を出す事ができるとわかった． 

 流れ場 

・ NACA0003 翼型における Re = 20,000 の流れ場は， 𝛼 = 0~3 𝑑𝑒𝑔で付着流れ，𝛼 = 4 𝑑𝑒𝑔で

剥離泡ができ始め，𝛼 = 5~6 𝑑𝑒𝑔で剥離泡，𝛼 = 7 𝑑𝑒𝑔 以上では前縁剥離流れとなった．

NACA0003 の様な薄翼では，低迎角で付着流れであることに変わりはないのだが，𝛼 =

4 𝑑𝑒𝑔といった小さい迎角で剥離が起こり，剥離点が前縁に固定され，前縁剥離から遷移

を起こし再付着流れ場となる．その際，剥離泡は迎角に伴い長く成長していき，最終的に

崩壊することが見て取れた． 

・ NACA0006 翼型における Re = 20,000 の流れ場は， 𝛼 = 0 𝑑𝑒𝑔で付着流れ，𝛼 = 1~4 𝑑𝑒𝑔で

後縁剥離，その後遷移を起こし，𝛼 = 5~7𝑑𝑒𝑔で剥離泡，𝛼 = 8 𝑑𝑒𝑔 以上では剥離流れと

なった． 

・ NACA0009 翼型も NACA0006 翼型と同様に Re = 20,000 の流れ場は， 𝛼 = 0 𝑑𝑒𝑔で付着流

れ，𝛼 = 1~4 𝑑𝑒𝑔で後縁剥離，𝛼 = 5~7 𝑑𝑒𝑔で剥離泡，𝛼 = 8 𝑑𝑒𝑔 以上では剥離流れとなっ

た．NACA0003 翼型に比べて，翼厚の大きな NACA0006 翼型や，NACA0009 翼型では，

低迎角で後縁剥離，迎角を上げていくと剥離点が徐々に前に移動し，前縁剥離から遷移，

再付着といった流れになることがわかった． 

以上より，本研究の結果から得た知見は以下のとおりである． 

・ 低レイノルズ数領域において翼厚が揚力特性に与える影響に関して，前縁半径が小さい翼

型は揚力の非線形性が小さく，最大揚抗比も大きいため，同レイノルズ数環境下でより良

い性能を示す． 

・ 各翼型において低迎角から中迎角における遷移や剥離泡といった特徴的な流れ場を二次

元の定常数値計算で捉えられたと考えられる．しかし，𝛼 = 7 𝑑𝑒𝑔以降の高迎角では圧力

分布の値が小さく出てしまい，それが原因で揚力特性が実験値と乖離してしまった． 
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本研究を通じて，低レイノルズ数領域内において翼の前縁半径が空力性能に及ぼす影響につ

いての定量的な見地を深める事が出来た．この領域での翼特性の定量的評価に関しては系統

的な評価が成されていない部分も多く今後の研究課題である． 
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