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研究成果の概要（和文）：本研究では新たな流れ場可視化手法としてライトフィールドカメラによる三次元可視
化技術を検討し圧縮性流れへの適用の可能性を検討した．また，次世代超音速機の一つとして期待されるブーゼ
マン複葉翼において，遷音速から超音速への加速において問題となっている翼間閉塞による抵抗増大の回避方法
として，フラップおよびスタッガーについてその有効性を光学的流れ場計測技術により明らかにした．実験には
間欠式の遷音速風洞として衝撃波管を用いた．その結果，本研究で提案する計測手法が圧縮性流れの計測に有効
であること，また，ブーゼマン複葉翼のフラップおよびスタッガー形態が翼間閉塞流れの緩和に有効であること
が明らかになった．

研究成果の概要（英文）：In this study, a new flow field visualization technique using a light field 
camera was investigated as a flow field visualization method, and the possibility of its application
 to compressible flow was examined. In addition, the effectiveness of flap and stagger was clarified
 by optical measurement technique as a method of avoiding increased drag due to flow choking between
 airfoil elements, which is a problem in the acceleration from transonic to supersonic speeds of a 
Busemann biplane, which is expected to be one of the next generation supersonic aircraft. The 
experiments were conducted using a shock tube as an intermittent transonic wind tunnel. The results 
show that the proposed measurement technique is effective in measuring compressible flow, and that 
the flap and stagger of the Busemann biplane are effective in mitigating flow choking between 
airfoil elements.

研究分野： 空気力学

キーワード： 可視化　遷音速　空力特性　風洞試験　超音速複葉翼

  １版

令和

研究成果の学術的意義や社会的意義
本研究で提案するライトフィールドカメラを用いたフォーカシングシュリーレン光学系は，これまでの流れ場診
断技術では困難であった任意断面の流れ場の奥行方向の可視化画像を定量的に得ることが可能であり，今後の風
洞計測技術への適用が期待できる．また，ブーゼマン複葉翼へのスタッガーとフラップの適用は，同翼が遷音速
から超音速に加速するときに生じる翼間閉塞による急激な抵抗増大を低減するために有効であることが実験的に
明らかになり，同翼を用いた機体設計の基礎的データベースへの貢献が期待できる．

※科研費による研究は、研究者の自覚と責任において実施するものです。そのため、研究の実施や研究成果の公表等に
ついては、国の要請等に基づくものではなく、その研究成果に関する見解や責任は、研究者個人に帰属します。



様 式 Ｃ－１９、Ｆ－１９－１（共通） 
１．研究開始当初の背景 
ブーゼマン複葉翼はくさび翼を分割し上下反転させて配置した翼でソニックブームの低減効

果が極めて高く，次世代の超音速機の主翼形態の一つとして超音速を中心に研究が行われてい
る．しかし，実際の運用では低速から超音速まで幅広い速度域で翼流れの理解が必要である．中
でも遷音速流中の翼間流れの閉塞や抵抗の増大は解決しなければならない問題である．この問
題に対して上下の翼に食い違い（スタッガー）を付けた複葉翼や，低速での高揚力装置（フラッ
プ）を遷音速で用いる案が提案されている．しかし，従来の研究は二次元流れに限定されており，
これら抵抗低減技術を導入/設計した三次元複葉翼はもちろん二次元の翼特性についても詳細は
分かっていない． 
遷音速三次元複葉翼の流れ場を理解するためには，任意断面を可視化/計測できるフォーカシ

ングシュリーレン法が一つの選択肢として上げられる．フォーカシングシュリーレン光学系は
光源を多光源とすることで焦点深度の小さい任意断面の流れ場診断が可能である．しかし，この
手法をはじめ従来の流れ場断面計測技術は，三次元的な空間を測定するために測定面を移動さ
せて風洞実験を繰り返す必要がある．一方，計算機光学の発達により生み出されたライトフィー
ルドカメラは，受光データのデジタル化によって可能となった技術で，奥行を含めた三次元デー
タを情報の塊として取得でき，ポスト処理により断面の画像情報をコンピュータで切り出すこ
とが可能である．よって，フォーカシングシュリーレン法と同カメラを融合させれば，焦点深度
が小さく，一度の撮影で光軸方向の各焦点面の流れ場をポスト処理で再構築（同時刻の空間デー
タの取得）可能な計測技術が期待できる． 
 
２．研究の目的 
そこで，本研究ではフォーカシングシュリーレン法にライトフィールドカメラを用いた光学

系を構築する．この手法により従来の手法では不可能であった同時刻の空間計測の可能性を検
討する．さらに，ブーゼマン複葉翼の遷音速から超音速への加速段階において問題となる，翼間
流れの閉塞にともなう抵抗増大問題を解決するため，未だ実験的研究がなされていないブーゼ
マン複葉翼のフラップおよびスタッガーによる抵抗低減技術を検討するため，その流れ場およ
び空力特性を明らかにすることを目的とする． 
 
３．研究の方法 
研究では光学系の構築と可視化特性の検討，無隔膜衝撃波管による各形態のブーゼマン複葉

翼の風洞実験を実施した． 
 
（１）無隔膜衝撃波管 本実験には間欠式の遷音速風洞として無隔膜衝撃波管を用いた．本無隔
膜衝撃波管は高圧室（長さ 3000 mm，内径 150 mm の円形管）と低圧室（長さ 8000 mm，幅 60 mm，
高さ 150 mm の長方形断面）からなり，その間に急速開口弁部を有する．測定部は，高さ 150 mm，
幅 60 mm の長方形断面である．無隔膜衝撃波管は，衝撃波管の破膜部がピストン形式の急速開口
弁で構成されている．装置の駆動は急速開口弁のピストンが急速に移動し，高圧室の気体が低圧
室へ急激に流れ込むことで，入射衝撃波を発生させる．実験ではこの入射衝撃波背後の熱気流を
試験気体として用いる． 
 
（２）供試模型 図 1（a）には実験で使用した複葉翼のスタッガー形態を示す．上下翼それぞ
れの寸法は，翼弦長 c = 60 mm，翼厚 t = 3 mm （t/c = 0.05）である．また，基本形態におけ
る模型配置は，設計マッハ数 1.7 となる翼間距離 G = 30 mm （G/c = 0.5）である．模型のスパ
ン長さは b = 60 mm で，アスペクト比は 1.0 である．なお，スタッガー形態の実験は上翼を前
方に配置した．実験ではスタッガーよる上翼と下翼の食い違い距離 St/c を，St/c = 0.25，0.5，
0.75 とした． 
次にフラップ形態を図 1 (b) に示す．基本形態はスタッガー形態と同じである．なお，フラ

ップ形態では（後縁，前縁，前後縁フラップ），フラップ曲げ変位量をパラメータとして扱う．
フラップ長さは翼後縁から 0.3c である．フラップ変位量は，0.01c，0.03c，0.05c，0.07c とし
た．このとき，水平に対するフラップ曲げ角度は 1.915°，5.728°，9.591°，13.497°である． 
 
 
 
 
 
 
 
 

（a）スタッガー形態              （b）フラップ形態 
 

図１供試模型． 

Stagger Slat (Leading edge flap) 

Flap ( Trailing edge flap) 



（３）ライトフィールドカメラを用いた光学系 
フォーカシングシュリーレン装置に Raytrix 社製のライトフィールドカメラを用いた．同社

製カメラはレンズの脱着が可能なタイプで，Full HD，30FPS，センサーは 2/3 型である．ライト
フィールドカメラは，一つのマイクロレンズには複数の画素が割り当てられており，被写体のあ
る１点から放たれた光は，ある１つのマイクロレンズを通過したのち，割り当てられた複数の画
素に入射する．本研究ではライトフィールドカメラを用いた光学系を流れの三次元性の確認に
用いる． 
 
（４）実験方法 
① ライトフィールドカメラを用いた光学系 光学系の検討では測定部を結像レンズから 300 

mm の位置とし，この点を 0mm としてダストスプレーのノズルを 2 つ配置し，左側の Nozzle①を
0 mm に固定し，右側の Nozzle②を光源側へ移動させることで，ノズル距離 dを変化させ，それ
ぞれのカメラで撮影を行った．このとき，焦点面は，Nozzle①に合わせた場合と，Nozzle②に合
わせることで実験を行った．ノズル内径は 0.8 mm，作動気体は DME である． 
② 衝撃波管による翼型実験 実験では測定部に模型を設置した後，衝撃波管の高圧室と低圧

室を所望の圧力に設定する．次に，急速開口弁を駆動するためのリーク部の小型の隔膜を破膜す
ることで，急速開口弁の内圧は急減に減圧しピストンが駆動する．その後，高圧室の気体が低圧
室に流れ込み，入射衝撃波背後の熱気流を試験気流として用いる． 
 なお衝撃波管による実験では流れ場の可視化と密度の定量計測が可能な点回折干渉計（以下，
PDI と記述）を用いた．PDI は，光源からの光が密度変化を伴う場を通過し，光路上にあるピン
ホールプレートの微小なピンホールから発生する回折光を参照光として干渉させることで干渉
縞を発生させる共通光路型干渉計である．PDI はシュリーレン光学系が利用でき比較的簡易に流
れ場の可視化と定量計測が可能である．高速度カメラによる PDI 画像の撮影条件はサイズ 640×
640 pixels，撮影速度 30000 fps，露光時間 1/4.8 μs である． 
ブーゼマン複葉翼のフラップとスタッガー形態に対し，熱気流マッハ数 M2 = 0.6～0.8，迎え

角 α = 0° とし，レイノルズ数は Re = 2.85×105 の範囲で実験を行った．本実験では風洞側
壁境界層の補正前のデータで検討を進めることとした．実験は 4回実施し，目標とするマッハ数
とレイノルズ数は誤差 0.6 % 以下とした． 
 
４．研究成果 
（１）ライトフィールドカメラを用いた光学系の検討 
図 2 には Nozzle①と②の距離 d = 10 mm の結果を示す．図２(a)は可視化結果，図２(b)は画

像解析結果である．図２(a)より Nozzle①および②からの噴流が可視化されている．これは光学
系の焦点深度内にノズルが設置されたためである．一方，図２(b)の解析結果を見ると，Nozzle
①と Nozzle②の紙面奥行の距離の違いによる画像色の違いが観察できる．これはライトフィー
ルドカメラが任意断面の流れ場の可視化が可能であることを示ししている．さらにライトフィ
ールドカメラにより一回の撮影データを再構築することで，任意断面の流れ場を抽出できる． 
このように，ライトフィールドカメラは三次元流れ場のデータを情報の塊として取得できる．

また，ポスト処理により同時刻の断面の画像情報を得ることが期待できる． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

（a）可視化結果           （b）解析結果 
 

図２ライトフィールドカメラによる可視化および解析結果． 
 
 
 
 
 
 
 
 

（a）後縁フラップ        （b）前縁フラップ      （c）前後縁フラップ 
 

図３フラップ形態の流れ場． 



（２）衝撃波管による翼型実験（フラップ形態） 
熱気流マッハ数 M2 ＝ 0.70，レイノルズ数 Re ＝ 2.85×105，フラップ変位量 0.05c の後縁，

前縁，前後縁フラップを有する複葉翼まわりの PDI の結果を図 3（a），（b），（c）に示す．図よ
り翼間流れにおいて，後縁フラップと前後縁フラップは同様の効果を示し，フラップ変位量
0.05c 以上で垂直衝撃波が抑制されることが分かった．一方，前縁フラップは，いずれのフラッ
プ変位量でも垂直衝撃波の抑制はみられず，変位を大きくすると前縁翼間に閉塞が生じ，複数の
斜め衝撃波からなる複雑な流れ場がみられた．この現象は，同じ変位量の前後縁フラップではみ
られないため，後縁フラップの効果が翼間流れ全域に対して支配的であることが明らかになっ
た．さらに，複葉翼外側の翼面に凸面形状の干渉縞が生じ，その位置を中心に膨張による密度低
下がみられた．この密度低下はフラップの変位量が大きいほど顕著になり，前後縁フラップでは
密度変化とその範囲が大きい傾向にあることが分かった． 
 
（３）衝撃波管による翼型実験（スタッガー形態） 
図４（a），（b），（c）には熱気流マッハ数 M2＝0.7 の複葉翼スタッガー形態まわりの PDI の結

果を示す．図４（a）の 0.25c-Stagger より翼間に衝撃波が発生するものの，基本形態と比べる
と干渉縞の数は少なく，翼間流れ場の密度変化は小さくなった．一方，図４（b）と（c）の 0.5c 
および 0.75c-Stagger はよく似た傾向を示すが，0.75c-Stagger は上下翼を結ぶ干渉縞は現れな
い．このことから，食い違い距離の拡大により内部流れとしてのふるまいが弱まっていることが
確認できる．また，翼頂点まわりの干渉縞は，形状はよく似ているが干渉縞がみられる領域はや
や小さくなる．以上より，スタッガー形態は食い違い距離が St/c = 0.25，0.5，0.75 と大きく
なると複葉翼の翼間閉塞流れが次第に緩和され，特に St/c = 0.5，0.75 では翼間衝撃波の発生
が抑制されることが実験的に明らかになった． 
 図５（a），（b）には熱気流マッハ数 M2＝0.7 のスタッガー形態上下翼の表面圧力係数 Cp を数
値計算の結果とともに示す．図５（a）より，いずれの形態でも上翼の前縁から翼中心付近まで
Cp が減少し，翼中心付近にある Cp の最小値は食い違い距離 St/c が大きくなっても，大きな差
はなかった．一方，図５(b)より 0.25c-Stagger は，下翼前縁から翼中心位置まで Cp が線形的に
減少し，翼中心付近に Cp の最小値を示す．また，食い違い距離が大きくなると Cp は，翼中心付
近で急に減少する．これは PDI の可視化結果で示したように翼間の閉塞流れが緩和されことに
よる． 
 以上より，遷音速におけるブーゼマン複葉翼に対してスタッガー形態が翼間閉塞の緩和に有
効であること，またそのときの流れ場の詳細が実験的に明らかになった．このような成果は．ブ
ーゼマン複葉翼の基礎的データベースに寄与できるものと期待できる． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

(a)0.25c-Stagger       (b)0.5c-Stagger       (c) 0.75c-Stagger 
 

図４スタッガー形態の流れ場． 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

(a)翼上面                  (b)翼下面 
 

図５スタッガー形態の翼面圧力係数． 
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