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研究成果の概要（和文）：本研究課題では、超高々度や火星大気環境などの低レイノルズ数希薄大気中の飛行を想定し
た翼型設計の研究というテーマで３年間の研究を実施した。低レイノルズ数翼においては比較的大きな変動を伴う非定
常流れが顕著となる。ここでは数値計算手法と風洞実験の両面からこの変動発生機構を明らかにし、その結果、薄翼に
対してたわみを後方に位置させ、前縁部はフラットな形状とすることが空力特性向上に有効であることがわかった。成
果は国際誌等で発信した。

研究成果の概要（英文）：We conducted airfoil design optimization studies for low Reynolds number, 
rarefied atmospheric environment, such as ultra high altitude, or Mars atmospheric flight, for three 
years. In low Reynolds number flight, the unsteady vortical motion in relatively large scale becomes more 
dominant. We performed both numerical simulations and wind tunnel tests for various airfoil shapes to 
clarify the onset mechanism of unsteady motions. For a better aerodynamic performance, the airfoil shape 
near the leading edge should stay flat, while the maximum camber location should be given near the 
trailing edge, for very thin thickness. Our achievements were reported in academic journals and 
conferences.

研究分野： 数値流体力学
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１．研究開始当初の背景 
  
翼弦長に基づいたレイノルズ数 (Re) が

105もしくはそれ以下のオーダーとなる時、層
流化の影響を大きく受けるため境界層が剥
離しやすく、非定常流れが本質的となる。通
常の定常・付着流を仮定した翼設計手法では
翼の空力特性を正確に把握することは困難
である。さらに、希薄流大気中の高亜音速飛
行を想定すると、低速の場合に比べて音響変
動が卓越し、翼後流への渦放出に同期して後
縁から放射される空力音が境界層中にフィ
ードバックされ、迎角などの条件により境界
層不安定とカップリングし共鳴を起こす。研
究担当者らの数値計算及び実験を用いた先
行研究では、このカップリングにより圧力変
動及び渦変動は遙かに増幅され、翼の空力特
性に大きな影響を与えることがわかってい
る。しかしながら、この非定常変動の影響を
翼設計に取り入れるためには、流体物理学見
知からの詳細な解析とさらなる定量データ
の蓄積が必要である。 
 
 
２．研究の目的 
 
実際に行った研究は、非定常変動の安定性に
関する研究（学会発表(5)&(6)）や、本研究
に用いられる数値流体(CFD)手法の精度向上
（学会発表(8)）など多岐に渡るが、本報で
は以下の 2点に焦点を当てる： 
 
(1) 本研究の主目的は、低 Re において音響
変動とのカップリングに起因する非定常変
動を考慮に入れた上で、空力性能に優れた翼
の設計指針を与えることである。このため、
翼形状に関するパラメータに対して、数値計
算により空力特性を取得し、定量的な議論を
行う。 
 
(2) 研究を続ける中で、音響変動とのカップ
リングが生じると翼上面の渦形成が促進さ
れ剥離が抑制される効果があることが数値
計算により確認されている。この現象が起こ
ると、結果的に揚力が増大し、揚抗比などの
面においても空力特性が向上する。このカッ
プリングの効果を実験的に検証し、そこでの
流体物理現象を解明することを第二の目的
とする。 
 
 
３．研究の方法 
 
(1) 数値計算手法を用いて、翼形状に関する
パラメータに対して空力特性を取得する。翼
形状は一般的な翼型が望ましいが、ここでは
広く学術研究に用いられている NACA 翼型に
着目した。厚みは 6%に固定し、キャンバ高
さ・位置に関して Fig.1 に示したように 4×4
＝16 通りの翼型に対して、Re=10,000, マッ

ハ数 M=0.2 として数値計算を行った。計算は
基本的に 2次元で行うこととするが、迎角が
大きい時には流れの3次元性が無視できない
ため、そこでの空力特性を詳細に議論する際
には 3次元計算を行う。計算には、JAXA で担
当者によって開発された空力音響CFDコード
を用いる。 
 
(2) 実験的にカップリングの効果を調べる
ために、スケールの異なる相似な翼模型を用
意する。Re を固定して実験を行うと流速、即
ちマッハ数が異なるため、音響的な効果の強
さを変えることが出来る。ここでは翼弦長に
40mm と 100mm の二種類の NACA0006 翼模型を
作成し、風試により空力特性を取得する。 

 
Fig.1 調査対象となる NACA 翼型 

 
 
４．研究成果 
 
(1) 例としてキャンバ高さ 4%のケースにつ
いて、キャンバ位置の異なる 4種類の翼型の
揚力傾斜を Fig.2 示す。キャンバ位置が後縁
側にある NACA4806 が他の翼型と比較して同
迎角でより大きな揚力を示すが、揚抗比等の
面でも優れた空力特性が得られる。迎角 8度
のケースで比較すると、4806 は 2次元計算と
3 次元計算でほぼ同等の空力特性を示すが
（図中赤丸）、キャンバを前縁側 40%に位置さ
せた 4406 は、3次元計算をすると空力特性が
大きく悪化する結果となった（図中青丸）。 

 
Fig.2 4%キャンバ高さ翼の揚力傾斜 

 
 3 次元計算の渦構造を比較すると、キャン
バ位置の違いによる乱れの発達の影響が理
解できる（Fig.3）。前縁側に位置するキャン
バは上面側乱れの抑制に寄与し、代わりに後



縁側に大きな剥離泡を伴い揚力低下を引き
起こす。前縁近傍をフラットに保つことで、
前縁剥離泡が形成され、壁面に付着した
transitional な境界層が発達する。現状の
Re=10,000 は、一般に層流剥離泡が前縁に形
成されるRe～50,000よりも遙かにに小さく、
音響的な撹乱の発生が空力特性の向上に繋
がっていると推測される。 

 
Fig.3 NACA4406 と 4806 の渦構造の違い 

 
これらの研究成果は外部発表：雑誌論文(1)
に纏められている。 
 
 
(2) (1)で見られたような音響効果による空
力特性の向上を実験的に確認する目的で、風
洞試験を実施した。Fig.4 に短い翼弦長模型
Case S, 長い翼弦長模型 Case L, M=0.2 で実
施した数値計算の揚力-迎角関係図を示す。
Re=50,000 であり、Case S ではトーンノイズ
が観察され Case L では観察されていない。 

Fig.4 Re=50,000 における揚力傾斜 
 
この時、マッハ数が大きい流れである Case S
は Case L と比較して明らかに揚力が大きく、
数値計算結果にも近い。また迎角 4度付近で

トーンノイズは消失する（Fig.5）。この迎角
において 3次元数値計算を実施すると、前縁
付近から楔乱流境界層が発達する様子が捉
えられる（Fig.6）。これよりも迎角が小さい
と二次元的な規則的な渦放出を伴う流れと
なり、迎角が大きいと全面乱流へと変化する。
トーンノイズの消失と楔乱流の発達の関連
が示される興味深い例である。 

 
Fig.5 Case S で観察されるトーンノイズ 

 
Fig.6 迎角 4度で発達する楔乱流構造 

 
これらの研究成果は外部発表：学会発表
(1)(2)(4)(7)に纏められている。 
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