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 第 1章 

 緒論 

 

 

1.1 研究の背景 

 近年，極超音速機を次世代の航空機として実用化を目指し世界各国で様々な研究開発が進められて

いる．飛行時間の短縮を図ることが可能になると同時に高高度を高速で飛行するため，音速を超えて

飛行する際に発生するソニックブームを抑制することができる．一方で壁面近傍において境界層が乱

流遷移すると機体表面での壁面加熱や摩擦抵抗が大幅に増える可能性がある．そのため遷移位置の正

確な予測は過不足ない適切な熱防御設計に不可欠である． 

 次世代の極超音速輸送システムに必要な技術の開発や検証を行うことを目的とした Hypersonic 

International Flight Research and Experimentation (HIFiRE) プログラム [1]がある．このプログラムには Air 

Force Research Laboratory (AFRL) や Australian Defense and Technology Organization (DSTO) も加わって

行われているプロジェクトであり，極超音速風洞や実機を用いたフライトテストを行い極超音速流れ

の基本的なデータ収集も行われている[2-6]．これまで HIFiRE-1 では軸対称な形状である円錐模型を用

いて遷移に関するデータ収集が行われた[7]．つづく，HIFiRE-5 では楕円錐機体形状での遷移現象に主

眼を置きフライトテストが行われ[8, 9]，模型が楕円錐であるために複数の不安定モードが誘起される

ことが確認された[10-12]．そこで T. J. Juliano と S. P. Schneider は極超音速風洞を用いて，楕円錐模型周

りの壁面で温度上昇などの計測する実験を行った[13]．実験結果より𝑅𝑒 = 8.0 × 106 [1/m]のときには

境界層の薄い先端部と長径側壁面のみに比較的高い加熱が見られたが，𝑅𝑒 = 11.8 × 106   [1/m] のと

きには加えて模型後方でストリーク状の高い加熱率分布が見られた．乱流遷移したことが原因と考え

られており[14]，近年では直接数値計算(Direct Numerical Simulation)によって表面粗さをつけたモデル

を用いて計算を行ったり，クロスフロー渦の発達と崩壊を分析することで流れ場の不安定性を調査す

るなどより詳しい流れ場の解析が行われると同時に，様々な条件で実験も行われているが遷移の詳し

いメカニズムや遷移位置の予測方法の確立には至っていない[15-17]． 

 一方，平板に沿う境界層の乱流遷移過程はよく研究されてきた[18]．境界層内で二次元的に伝播する

擾乱波が線形的に成長する過程を考える場合，擾乱振幅がある程度の大きさを越えると奥行き方向へ

も勾配を持つ三次元的な擾乱波となる．結果として局所的に変曲点を持つ流速分布となり，ヘアピン

型の渦が生成され成長したのち破断，その後より細かい渦の生成という一連の過程が流れ場の至る所

で発生し乱流境界層が形成される．流れ場の中には様々な擾乱波が存在し，圧縮性流体中を伝播する

擾乱波の成長過程に関しても調査が行われてきた．特に高マッハ数時に現れる支配的な擾乱波は L. M. 

Mach によって調べられており[19]，極超音速流内では Tollmien - Schlihiting (T-S 波)として知られる一

次モードやより高周波な Mach mode と呼ばれる二次モードが存在することが報告されている[20]． 
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 擾乱波の線形成長は流体の不安定性によるものであるため，流体の不安定性計算は乱流遷移の位置

予測につながるとして，様々な解析手法[21-26]が研究されてきた．その一つに全体安定性解析[27, 28]

がある．全体安定性解析は流れ場の全体に微小擾乱を付加し時間発展させデータ行列を作成し，その

固有値問題として流れ場の安定性を解析する手法である．他の多くの安定性解析手法では平板境界層

との類推として擾乱成長を考えるのに対して，流れ場全体で擾乱の時間発展を考えるため複雑な物体

形状周りの流れ場に対しても安定性解析を行うことができる．そのため，境界層の主流方向成長以外

の流れ場における乱流遷移についても流体挙動を考察することができる．また，松瀬の数値研究[29]で

は，主流条件が𝑅𝑒 = 6.65 × 107[1/m]で行われた極超音速風洞での実験[30]と同条件で全体安定性解析

が行われた．全長1100 [m]，半頂角7 [°]，先端が半径2.5 [mm]の球状になっている円錐模型（HIFiRE-

1）を対象とした．その結果，最大固有値に対する温度や圧力擾乱の固有モード分布が境界層外縁付近

や衝撃層内において二次モードと類似した構造で分布した．この分布は実験で観察されたものと同様

の傾向を示した． 

 

 

1.2 研究の目的 

 本研究では乱楕円錐模型（HIFiRE-5）の乱流遷移位置の予測に向けて，全体安定性解析を用いた不安

定性の計算を行い，実験結果や直接数値計算 (DNS) の結果と比較することで，流れ場の特徴を調べ

る． 

 

1.3 本論文の構成 

 本論文の構成を以下に示す．第 1 章では，緒論と題して本研究の背景および目的について示した．

第 2 章では，平均流の数値計算法や全体安定性解析手法について示す．第 3 章では，本研究で用いた

計算格子や計算条件などを示す．第 4 章では，平均流の計算結果および考察を行う．第 5 章では，全

体安定性解析の計算結果及び考察を行う．第 6 章では結論を示す． 
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 第 2章 

 数値計算法 
 

 

2.1 平均流の支配方程式 

 HIFiRE-5 の楕円錐模型周りの流れ場の計算には 3 次元圧縮性 Navier-Stokes 方程式を用いる． 

𝜕𝑸

𝜕𝑡
+
𝜕(𝑬 − 𝑬𝒗)

𝜕𝑥
+
𝜕(𝑭 − 𝑭𝒗)

𝜕𝑦
+
𝜕(𝑮 − 𝑮𝒗)

𝜕𝑧
= 0 . (1) 

ここで𝑸は保存量ベクトルであり，𝑬，𝑭，𝑮は対流流束ベクトル，𝑬𝒗，𝑭𝒗，𝑮𝒗は粘性流束ベクトルで

ある．それぞれ，以下のように得られる． 

𝑸 =

(

 
 

𝜌
𝜌𝑢
𝜌𝑣
𝜌𝑤
𝑒 )

 
 
, (2) 

𝑬 =

(

 
 

𝜌𝑢

𝜌𝑢2 + 𝑝
𝜌𝑢𝑣
𝜌𝑢𝑤

(𝑒 + 𝑝)𝑢)

 
 
，𝑭 =

(

 
 

𝜌𝑣
𝜌𝑢𝑣

𝜌𝑣2 + 𝑝
𝜌𝑣𝑤

(𝑒 + 𝑝)𝑣)

 
 
，𝑮 =

(

 
 

𝜌𝑤
𝜌𝑢𝑤
𝜌𝑣𝑤

𝜌𝑤2 + 𝑝
(𝑒 + 𝑝)𝑤)

 
 
, (3) 

𝑬𝒗 =

(

 
 

0
𝜏𝑥𝑥
𝜏𝑥𝑦
𝜏𝑥𝑧

𝑢𝜏𝑥𝑥 + 𝑣𝜏𝑥𝑦 +𝑤𝜏𝑥𝑧 − 𝑞𝑥)

 
 
, (4) 

𝑭𝒗 =

(

 
 

0
𝜏𝑦𝑥
𝜏𝑦𝑦
𝜏𝑦𝑧

𝑣𝜏𝑦𝑥 + 𝑣𝜏𝑦𝑦 + 𝑤𝜏𝑦𝑧 − 𝑞𝑦)

 
 
, (5) 

𝑮𝒗 =

(

 
 

0
𝜏𝑧𝑥
𝜏𝑧𝑦
𝜏𝑧𝑧

𝑢𝜏𝑧𝑥 + 𝑣𝜏𝑧𝑦 + 𝑤𝜏𝑧𝑧 − 𝑞𝑧)

 
 
, (6) 

 

ここで𝜌は密度，𝑢は速度の𝑥方向成分，𝑣は速度の𝑦方向成分，𝑤は速度の𝑧方向成分，𝑒は単位体積あ

たりの全エネルギー，𝑝は圧力を表し，理想気体の状態方程式 
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𝑝 = (𝛾 − 1) {𝑒 −
(𝜌𝑢)2 + (𝜌𝑣)2 + (𝜌𝑤)2

2𝜌
} , (7) 

 

より求める．𝛾は比熱比で𝛾 = 1.4の空気とした． 

また𝝉は粘性応力，𝒒は熱流束を示す．粘性応力𝝉と熱流束𝒒は Stokes の定理と Fourier の法則を用いて 

 

𝜏𝑥𝑥 =
2

3
𝜇 (2

𝜕𝑢

𝜕𝑥
−
𝜕𝑣

𝜕𝑦
−
𝜕𝑤

𝜕𝑧
)， (8) 

𝜏𝑦𝑦 =
2

3
𝜇 (2

𝜕𝑣

𝜕𝑦
−
𝜕𝑤

𝜕𝑧
−
𝜕𝑢

𝜕𝑥
)， (9) 

𝜏𝑧𝑧 =
2

3
𝜇 (2

𝜕𝑤

𝜕𝑧
−
𝜕𝑢

𝜕𝑥
−
𝜕𝑣

𝜕𝑦
)， (10) 

𝜏𝑥𝑦 = 𝜏𝑦𝑥 = 𝜇 (
𝜕𝑢

𝜕𝑦
+
𝜕𝑣

𝜕𝑥
)， (11) 

𝜏𝑦𝑧 = 𝜏𝑧𝑦 = 𝜇 (
𝜕𝑣

𝜕𝑧
+
𝜕𝑤

𝜕𝑦
)， (12) 

𝜏𝑧𝑥 = 𝜏xz = 𝜇 (
𝜕𝑤

𝜕𝑥
+
𝜕𝑢

𝜕𝑧
)， (13) 

𝑞𝑥 = −𝑘
𝜕𝑇

𝜕𝑥
，𝑞𝑦 = −𝑘

𝜕𝑇

𝜕𝑦
，𝑞𝑧 = −𝑘

𝜕𝑇

𝜕𝑧
 , (14) 

のように与えられる．ここで𝑘は熱伝導係数，𝑇は温度を示す． 

 

2.2 離散化手法 

 空間の離散化には有限体積法を用いる．支配方程式(1)を任意のセル𝑉について積分を行う． 

 

∭ (
𝜕𝑸

𝜕𝑡
+
𝜕(𝑬 − 𝑬𝑣)

𝜕𝑥
+
𝜕(𝑭 − 𝑭𝑣)

𝜕𝑦
+
𝜕(𝑮 − 𝑮𝑣)

𝜕𝑧
)

𝑉

𝑑𝑉 = 0. (15) 

 

また流束ベクトルに対しガウスの発散定理を用いると， 

 

𝜕

𝜕𝑡
∭ 𝑸𝑑𝑉

𝑉

+∮ {(𝑬 − 𝑬𝑣)𝑛𝑥 + (𝑭 − 𝑭𝑣)𝑛𝑦 + (𝑮 − 𝑮𝑣)𝑛𝑧}
𝜕𝑉

𝑑𝑆 = 0 , (16) 

 

と表される．ここで𝑛𝑥，𝑛𝑦，𝑛𝑧はそれぞれセル境界面の法線ベクトルの𝑥，𝑦，𝑧成分を表す．各セルで

の値は，そのセル自身の体積を用いて，以下のように与えられる． 

 

𝑸̂ =
∭ 𝑸𝑑𝑉

𝑉

∭ 𝑑𝑉
𝑉

 . (17) 
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セルの体積∆𝑉 (=∭ 𝑑𝑉
𝑉

)，セル境界の面積∆𝑆(= 𝑑𝑆)，時間刻み幅∆𝑡(= 𝜕𝑡)をそれぞれ与え，離散化さ

れた式は以下のように表される． 

 

∆𝑸̂

∆𝑡
∆𝑉 +∑{(𝑬 − 𝑬𝑣)𝑛𝑥 + (𝑭 − 𝑭𝑣)𝑛𝑦 + (𝑮 − 𝑮𝑣)𝑛𝑧}𝑘𝑑𝑆𝑘 = {0} .

6

𝑘=1

(18) 

 

最終的な計算には，時間積分には 3 次精度の TVD-Runge-Kutta 法[31]を用いた．数値流束には AUSM-

DV 風上スキーム[32]を用い，WENO 法[33]を用いて流束を再構築し 5 次精度とする． 

 

2.3 全体安定性解析 

 本研究で用いる全体安定性解析は，CFD と組み合わせることで流れ場全体に対して安定性解析を行

う計算手法であり，擾乱の時間発展に対する固有値問題に帰着させることで流れ場全体として持つ波

を流れ場全体のモードごとに分離させる．得られた固有値から流れ場が安定であるかどうかを判断し，

さらに，それらの固有ベクトルから流れ場の不安定モードを抽出する．Navier-Stokes 方程式に支配さ

れる離散点の解の時間発展は以下のように記述できる． 

𝜕𝑸

𝜕𝑡
= 𝒇(𝑸) , (19) 

𝑸 = (𝜌1, (𝜌𝒖)1, 𝑒1, ⋯ , 𝜌𝑁 , (𝜌𝒖)𝑁 , 𝑒𝑁) , (20) 

𝒖 = (𝑢, 𝑣, 𝑤) . (21) 

ここで𝑁は総格子点数であり，𝑸は各格子点上での保存量ベクトルを示す．また，保存量𝑸は先の CFD

計算により得られた定常解を基本量𝑸̅とし，微小擾乱項を𝑸̃とすることで，以下のように分解できる． 

𝑸 = 𝑸̅ + 𝑸̃ . (22) 

基本量は時間変化せず，微小擾乱よりはるかに大きいとすると式(19)を線形化することができ，微小擾

乱𝑸̃に対して以下の方程式を得る． 

𝜕𝑸̃

𝜕𝑡
= (

𝜕𝒇(𝑸)

𝜕𝑸
)
𝑸=𝑸̅

 𝑸̃ ≡ 𝑨𝑸̃ . (23) 

この係数行列𝑨の固有値問題を解くことで流れ場の安定性解析を行う．固有ベクトルとそれに対応する

固有値は以下のように得ることができる。 

𝜕𝜙

𝜕𝑡
= 𝜆𝑚𝜙𝑚. (24) 

つまり， 

𝑨𝑸̃ = ∑ 𝜆𝑚𝜙𝑚

𝑛

𝑚=1

. (25) 
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ここで得られた固有値𝜆の実部Re(𝜆)から流れ場の安定性がわかり，流れ場の安定性は次のように分類

することができる． 

Re(𝜆) = {

> 0       不安定

= 0    中立安定

< 0         安定  

 , (26) 

本研究では不安定性に興味があるため固有値の実部が大きいものに着目する．ここで行列𝑨の固有値問

題を扱うが，行列の大きさは𝑸の成分の数に依存するため，多次元計算では大規模な計算となり，直接

固有値問題を扱うのは難しい．そこで本研究では，大規模行列の固有値を陽に扱わない Arnoldi 法[34]

を用いる．Arnoldi 法では大規模行列に対して部分空間を用いることで，近似行列で表現し，反復的な

方法により絶対値が比較的大きな固有値とその固有ベクトルのみを求めることができるため，計算コ

ストを削減することができる．以下に Arnoldi 法を用いて行列𝑨の固有値と固有ベクトルを求める手順

を説明する． 

 まず任意の擾乱ベクトル𝑸̃1を与え，そのベクトルを正規化し，反復操作を行うことで，近似行列の

成分を集める．以下にアルゴリズムを示す． 

𝑸̃1 ∶  arbitrary initial vector 

𝜁1 = (𝑸̃1 ∙ 𝑸̃1)
−1/2

𝑸̃1, (27) 

 for k = 1 to 𝑀 

𝑸̃𝑘+1 = 𝑨𝜁𝑘 −∑ℎ𝑗,𝑘𝜁𝑗

𝑘

𝑗=1

, (28) 

ℎ𝑗,𝑘 = 𝜁𝑗 ∙ 𝑨𝜁𝑘 , (29) 

ℎ𝑘+1,𝑘 = (𝑸̃𝑘+1 ∙ 𝑸̃𝑘+1)
1/2
, (30) 

𝜁𝑘+1 = 𝑸̃𝑘+1/ℎ𝑘+1,𝑘, (31) 

 next k 

ここで，𝑀は反復回数である．またℎ𝑗,𝑘は近似行列の成分を表す．ℎ𝑗,𝑘によって作られる近似行列は𝑀 ×

𝑀サイズの Hessenberg 行列となる．Hessenberg 行列を𝑯と表記する．行列𝑨の固有値𝜆𝑨に対応する固有

ベクトル𝜙は行列𝑯の固有値𝜆𝑯，固有ベクトル𝜓を用いて以下のように与えられる． 

𝑯𝜓𝒋 = 𝜆𝑗
𝑯𝜓𝒋    (𝑗 = 1,2,⋯𝑀), (32) 

𝜙 =∑(𝜓𝒋)𝑘
𝜁𝑗

𝑀

𝑘=1

, (33) 

ここで，(𝜓𝒋)𝑘
は𝑗番目の固有ベクトルの𝑘番目の成分を表す． 

さらに，時間発展法[35, 36]を用い，基本流れ場に擾乱を付加しその流れ場の時間積分をとることで，

固有値の実部に対応するモードは成長し，負に対応するモードは減衰することを利用して不安定モー

ドと安定モードを区別することができる．擾乱を与えたときの時刻を𝑡，積分時間を𝑇とすると時刻𝑡と

時刻𝑡 + 𝑇における微小擾乱𝑸̃の関係は以下のように表せる． 
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𝑸̃(𝑡 + 𝑇) = exp(𝑨𝑇)𝑸̃(𝑡), (34) 

また， 

𝑩 ≡ exp(𝐀𝑇) , (35) 

とすると，行列𝐴の固有値𝜆𝑨と行列𝑩の固有値𝜆𝑩の関係は以下のように表せる． 

𝜆𝑩 = exp(𝜆𝑨𝑇) , (36) 

Arnoldi 法を用いる際，𝐴𝜁は直接用いず，以下の近似式を用いて計算する． 

𝑩𝜁𝑘 =
𝑸(𝑡 + 𝑇) − 𝑸̅

𝜖
, (37) 

ここで，初期擾乱を付加した流れ場を以下のように表す． 

𝑸(𝑡) = 𝑸̅ + 𝜖𝜁𝑘  , (38) 

したがって，𝑸(𝑡 + 𝑇)はこの式を時刻𝑇だけ積分することで得られる．また𝜖は微小定数であり，以下の

ように定義し擾乱の大きさ調節する． 

𝜖 =
‖𝑸̅‖

‖𝜁𝑘‖𝑁
𝜖0 , (39) 

ここで，𝜖0は調節パラメータ，𝑁は総格子点数である． 

 

2.4 計算の流れ 

 計算手順を図 2.1 に示す．まず平均流の準定常解を算出し，得られた保存量を用いて原始変数を求め

る．次に保存量と原始変数に対して初期擾乱を求める．本研究では，保存量にのみ初期擾乱を付加し，

式(22)で表す擾乱入り流れ場を得る．擾乱入り流れ場を積分時間𝑇だけ時間発展させる．時間発展後の

保存量を用いて，原始変数を求める．さらに，保存量と原始変数のそれぞれで，式(37)で表される近似

を行う．次に式(28) – (31)で表される Arnoldi 法に従い，保存量と原始変数のそれぞれで，行列𝑯の成分

と次の擾乱を計算する．以降この操作を反復させ，保存量と原始変数のそれぞれに対する行列𝑯を作成

する．保存量に対する擾乱の固有値と固有モードと同様に，先に示した手法を元に原始変数に対する

擾乱の固有値と固有モードも算出した． 
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図 2.1 全体安定性解析の流れ 
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第 3章 

 計算条件 
 

 

3.1 計算格子 

 計算には T. J. Juliano と S. P. Schneider の風洞実験に用いられた楕円錐模型の HIFiRE-5 に従う．断面

アスペクト比は 2:1 となり，楕円錐底面の長軸半径が 82[mm]，短軸半径が 41[mm]である．軸方向長

さは 328[mm]で，先端は短径側で 0.95[mm]の球状である．迎角を付けないため，計算対象は 1/4 部分

を計算する．楕円錐模型周りの計算格子全体を図 3.1 に示す．格子先端部での特異点により数値擾乱が

残ってしまうことを避ける為，マルチブロックを採用した[37]．先端部分を拡大したものを図 3.2 に示

す．また衝撃波面から生じたノイズが圧力波として壁面に到達し，圧力振動を引き起こす[38]可能性が

ある．そのため衝撃波面位置を事前計算によって特定し，衝撃波付近で格子幅が小さくなるように作

成した．流出面での計算格子を図 3.3 に示す．総格子点数は周方向に 257 点，主流方向に 321 点，壁面

垂直方向に 257 点の構造格子を用いた．一方，極超音速流内の境界層内で音波などを十分に解像する

ためにはとりわけ境界層内における格子解像度を十分にしておく必要がある．そこで最小格子幅∆𝑥min

は次式を参考[39]に∆𝑥min = 0.5 × 10
−3[mm] とし，境界層内には最低 65 点格子が存在するようにした． 

∆𝑥min =
0.1𝐿

√𝑅𝑒 𝐿
 . (40) 

ただし，代表長さ𝐿は楕円錐模型の全長である 𝐿 = 0.328 [m] とする．また計算格子の違いによる全体

安定性解析結果の違いについては付録を参照されたい． 
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図 3.2 格子先端部の拡大図 

Symmetry plane Outflow 

wall 

Symmetry plane 

Main stream 

Centerline 

図 3.1 模型周りの計算領域と表面格子 

Attachmentline 
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3.2 主流条件 

 計算には T. J. Juliano と S. P. Schneider の風洞実験に用いられた主流条件[13]に従う．理想気体を仮

定し，比熱比γ = 1.4，プラントル数𝑃𝑟 = 0.72とした．流れ場の主流条件を表 1 に示す．𝑅𝑒は単位レ

イノルズ数，𝑀は主流マッハ数，𝑈∞は主流速度，𝑇∞は主流温度，𝑇𝑤𝑎𝑙𝑙は壁面温度を表す． 

 

表 1 主流条件 

Parameters Values 

𝑅𝑒, [/m] 11.8 × 106 

𝑀, [−] 6.0 

𝑈∞, [m/s] 869.7 

𝑇∞, [K] 52.3 

𝑇𝑤𝑎𝑙𝑙 , [K] 300.0 

 

 

 

  

図 3.3 流出面における計算格子 
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3.3 全体安定性解析条件 

 全体安定性解析での時間発展法では，擾乱の発展を計算する積分時間 𝑇，擾乱の大きさを調節する

パラメータ𝜖0，そして流れ場の大規模行列を Hessenberg 行列によって近似的に表現し固有値を求める

際の行列のサイズに当たる反復回数𝑀を指定する．積分時間𝑇については，流体が模型長さの約40%の

距離を主流速度で伝播するのに要する時間として無次元時間1.0 × 10−4を与えた．次に調整パラメータ

𝜖0は𝜖0 = 3.3 × 10
3としこれは主流密度に対して約1.0 × 10−4%程度の擾乱を与えることに相当する． 

 また図 3.5 に前節で示した平均流に対して，上記の𝑇と𝜖0にて全体安定性解析を行った際の反復回数

と固有値の実部の遷移を示す．mode 1 が最大固有値の実部を，mode 2 が 2 番目に大きい固有値の実部

の履歴を示す．2 つの固有値の実部は反復回数𝑀 = 30回で十分に収束している．そのため Hessenberg

行列の次元に相当する Arnoldi 法の反復回数 𝑀 は 30 とした． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

  

図 3.5 反復回数と固有値の実部の遷移 
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 第 4章 

 平均流の計算結果 
 

 

4.1 精度の違いによる流れ場の比較 

 まず流れ場計算における密度残差の推移を図 4.1 に示す．0 ステップから 426151 ステップまでは空

間精度を 2 次精度 MUSCL 法によって残差が一定になるまで計算を行った．MUSCL 法は計算を安定に

実行できる反面人工粘性が多く入るスキームであるため，細かい渦などを解けきれず時間変化の少な

い流れ場となった．その後 426151 ステップから密度残差が大きく増加するのは空間精度を 5 次精度

WENO 法に切り替えたことによって生じたものである．これによって MUSCL 法で解ききれなかった

流れを解くことができた．また 1022100 ステップまでは時間積分法に Euler 陽解法を用いたが，1022100

ステップ以降は TVD-Runge-Kutta 法を用いて 3 次精度とし，残差が一定になる 1162100 ステップまで

計算を行った．使用した計算手法の組み合わせについては付録を参照されたい．図 4.2 (a) に空間精度

を 2 次精度 MUSCL 法，時間積分法に Euler 陽解法を用いて 426150 ステップまで計算した結果を示し，

(b)に 5 次精度 WENO 法と Euler 陽解法を用いて 1022100 ステップまで計算した結果，(c) に 5 次精度

WENO 法と TVD-Runge-Kutta 法を用いて 1162100 ステップまで計算したマッハ数分布と壁面熱流束分

布を示す．短径側対称面付近において図 4.2 (b) や (c) では楕円先端から伸びる複数の縦渦が確認でき

た．また複数の縦渦を捉えることができたことでストリーク状の壁面加熱を確認できた． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

  
図 4.1 平均流計算における密度残差の時間履歴 

2nd MUSCL 

1st Euler 

5th WENO 

1st Euler 

5th WENO 

3rd TVD RK 
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𝑥/𝐿 = 0.75 

𝑥/𝐿 = 0.50 

𝑥/𝐿 = 0.35 

𝑥/𝐿 = 0.20 

(b) 5 次精度 WENO 法と Euler 陽解法により 1022100 ステップまで計算した流れ場 

𝑥/𝐿 = 0.75 

𝑥/𝐿 = 0.50 

𝑥/𝐿 = 0.35 

𝑥/𝐿 = 0.20 

(a) 2 次精度 MUSCL 法と Euler 陽解法により 426150 ステップまで計算した流れ場 



 15 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

4.2 計算結果の検討 

4.2.1   衝撃層，壁面加熱率，境界層 

図 4.3 に流出面でのマッハ数分布，図 4.4 では壁面熱流束 𝑞𝑤𝑎𝑙𝑙/𝑞𝑤𝑎𝑙𝑙,   𝑚𝑎𝑥分布を示す．流出面に

おいて長径側では衝撃層が短径側より薄く，長径側壁面は高い加熱率分布となった．しかし T. J. 

Juliano と S. P. Schneider の風洞実験で得られた壁面におけるストリーク状の分布が崩壊し急激な加

熱分布(図 5.5)を得ることができなかった．ストリーク状の分布が崩壊し急激な加熱分布を示した𝑥 =

0.255 [m]面や流出面𝑥 = 0.328[m]での壁面加熱率，Centerline 上における加熱率を図 4.5 に示す．図

4.5 (a) ではストリーク状の加熱が始まった𝑥 = 0.03 − 0.04 [m]付近で加熱率の急上昇は見られなか

った．また実験では Centerline 上の𝑥 = 0.275 [m]以降でも温度上昇が見られたが，図 4.5 (b) ではそ

の点を境に加熱率が減少傾向にあることが確認できる． 

 

 

 

図 4.2 流れ場全体のマッハ数分布と壁面熱分布 

𝑥/𝐿 = 0.75 

𝑥/𝐿 = 0.50 

𝑥/𝐿 = 0.35 

𝑥/𝐿 = 0.20 

(c) 5 次精度 WENO 法と TVD-Runge-Kutta 法により 1162100 ステップまで計算した流れ場 
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図 4.3 流出面におけるマッハ数分布 

図 4.4 壁面熱流束𝑞𝑤𝑎𝑙𝑙/𝑞𝑤𝑎𝑙𝑙,   𝑚𝑎𝑥分布 
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4.2.2   縦渦，クロスフロー 

 図 4.6 に， 𝜌/𝜌inf分布を𝑥/𝐿 = 0.06，0.18，0.30，0.43，0.54，0.69，0.82，0.98 [m]位置の断面で

表す．図 4.6 (a) に本研究で行なった計算結果を示し，図 4.6 (b) に D. J. Dinzl と G. V. Candler によっ

て行われた DNS による計算結果[16]を比較対象として示す．この DNS は数値流束に 2 次精度の

Stegar & Wrming 法を使用し，総格子点数が約 2 億点で行われた計算である。まず壁面近傍では境界

層が形成されていることが確認できる．Centerline におけるキノコ状の渦の形状はある程度一致し，

境界層外縁付近に形成されている複数の縦渦も DNS による結果と比較して，やや散逸的ながら解像

できていることがわかる． 

図 4.7 は図 4.3 の点線四角内の境界層内における速度ベクトルと流線を示したものである．壁面近

傍においては図中の右下から伸びる流線に沿う速度ベクトルを持っている．対して境界層外縁付近

を流れる流体は図中の左下から伸びる流線に沿う速度ベクトルを持ち，変曲点を持っていることか

ら，いわゆるクロスフローとなっていることが確認できる． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 4.5 壁面熱流束𝑞𝑤𝑎𝑙𝑙/𝑞𝑤𝑎𝑙𝑙,𝑚𝑎𝑥分布 

(a) 𝑥 = 0.255 [m]（赤）と 

𝑥 = 0.328[m]（流出面）（青）上 

(b) Centerline 上 
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(b) Dinzl と Candler[16]による

DNS を用いた計算結果 

𝑥/𝐿 = 0.98 

0.82 

0.69 

0.54 

0.43 0.30 0.18 0.06 

(a) 本研究における計算結果 

図 4.6 各断面における 𝜌/𝜌inf 分布 

図 4.7 流出面付近における速度ベクトルと流線 
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第 5章 

 全体安定性解析の計算結果 
 

 

5.1 全体安定性解析における固有値 

 全体安定性解析では流れ場の保存量ベクトルで構成される大規模行列を Arnoldi 法により近似行列

で表現する．保存量ベクトルで構成される近似行列と原始変数ベクトルで構成される近似行列の固有

値分布を図 5.1 に示す．得られた固有値の実部は固有モードの成長率を表し，虚部は時間に対する振動

を表す．保存量に対する全ての固有値の実部は正なので流れ場が不安定であることがわかる．原始変

数に対する固有値の実部が負になっている 2 つの固有値を除き，全ての正である．また保存量と原始

変数のどちらの実最大固有値も虚部を持たず実軸上に位置するため，固有モードは振動せずに増幅し

ていく． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 5.1 固有値𝜆𝐴の分布  

(b) 原始変数に対する固有値 (a) 保存量に対する固有値 

0.5 -0.5 0.5 0.5 
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5.2 微小擾乱伝播の確認 

 全体安定性解析では微小擾乱は流れ場全体に付加して時間発展を行う．ここでは時間発展を行うこ

とで固有モード分布上でも微小擾乱が主流に乗って流れることを確認する．そのため，𝑥 = 0.0081[m]

の面のみに擾乱を付加し，流体が主流速度でおよそ0.001 [m]進む程度の無次元時間である1.15 × 10−5

を与えた時の最大固有値に対する温度擾乱の固有モード分布を確認する．図 5.2 では境界層や衝撃波

などの影響が小さい短径側対称境界面付近の流入境界面での最大固有値に対する温度擾乱の固有モー

ド分布を示す．微小擾乱を付加した𝑥 = 0.0081 [m]の位置から擾乱の強めあいや弱め合う分布が𝑥 =

0.0090 - 0.0092[m]まで伸びていることが確認できる．このことから流れ場の保存量行列を Hessenberg

行列により近似した近似行列のから得た固有モード分布上でも擾乱成分が後流へ伝播している可能性

が高いと考えられる． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

  

図 5.2 微小擾乱がおよそ0.001[m]程度流れる積分時間を与えた時の

最大固有値に対する温度に対する固有モード分布 
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5.3 衝撃層内における固有モード分布 

 平均流に対して全体安定性解析を行った結果得られた実最大固有値に対応する密度擾乱の固有モー

ド分布を図 5.3 に示す．全体の特徴として，長径側衝撃層内において Attachment 不安定性が由来であ

ると考えられる密度擾乱の振幅の強めあいの分布が確認できる．また流出面における最大固有値に対

する密度擾乱の固有モード分布を図 5.4 に示す．衝撃波面から壁面へ縞模様の分布が生じていること

が確認できる．この分布は衝撃波面付近の計算格子線に沿った分布であり，数値的なものである可能

性が高い． 

 短径側境界層外縁付近から𝑧 = 0.06[m]付近までの外縁で擾乱の強め合いや弱め合いを表す分布が交

互に位置している様子が確認できる．特に Centerline にあるキノコ状の縦渦やその隣にある縦渦の位置

での分布について，壁面に向かって渦巻いている部分では強め合う分布構造が見られ，壁面に近づく

と弱め合う分布構造に変わっていることが確認できる．よってこの部分は位置や分布形状から縦渦に

由来する分布である可能性が高いと考えられる． 

 また説明の為，T. J. Juliano と S. P. Schneider によって行われた風洞実験による加熱率分布を図 5. 5 に

示す．Centerline 上の𝑥 = 0.270[m]以降においての境界層の乱流遷移によって加熱が確認されており，

その点を点 A とおく．また𝑦 = 0.04 [m]の位置でストリーク状の加熱が確認され始めた𝑥 = 0.255[m]

の位置を点 B とおく． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 5.3 実最大固有値に対する密度擾乱の固有モード分布 
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図 5.4 流出面における最大固有値に対する密度擾乱の固有モード分布 

A 

B 

図 5.5 極超音速風洞を用いた壁面加熱率分布の計測結果 [13] 



 23 

5.4 短径側境界層内での固有モードの特徴的構造 

 図 5.6 は点 A を通過する境界層内の複数の流線によって構成された流線面とその流線面上での最大

固有値に対する圧力擾乱の固有モード分布を示す．点 A で壁面近傍を流れる流体は，先端部に遡って

みていくと，長径側境界層内を経由していることが確認できる．赤四角の拡大図を見ると対称境界面

付近では振幅の大きな特徴的構造を表していることが確認できる． 

 また青四角内の特徴的な構造について考察を行う．説明のため，青四角の特徴的構造を通過する流

線面を抽出し，流線面を構成する流線の本数を減らし拡大したものを図 5.7 に示す．流線の上流で特

徴的構造 (橙色の円)を経由した上で流線のねじれ (水色の円) も存在する複数本の流線 (流線群 S1) 

と上流で特徴的構造を経由するが流体のねじれが存在しない流線 (流線群S2) に分けることができる ．

流線群 S1 では青四角内で圧力擾乱の振幅の強めあいが大きいが流線群 S2 では比較的小さいことが確

認できる． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

  

図 5.6 点 A を通過する境界層内の複数の流線によって構成された流線面 
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5.5 クロスフローにおける固有モードの特徴的構造 

 図 5.8 に境界層厚さ約90%位置での最大固有値に対する温度擾乱の固有モード分布を示す．この分布

は T. J. Juliano と S. P. Schneider によって行われた壁面加熱率の計測で得られたストリーク状の分布(図

5.5)の位置や形状が類似していることが確認できる． 

 

 

  

図 5.8 境界層厚さ約90%位置での最大固有値に対する温度擾乱の固有モード分布 

図 5.7 図 5.6 における先端の拡大図 

S2 

S1 
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5.6 長径側境界層内での固有モードの特徴的構造 

 図 5.9 に長径側対称境界面付近の境界層内における，特に振幅の大きい最大固有値に対する圧力擾

乱の固有モード分布を示す．境界層外縁において𝑥 = 0.04[m]付近から𝑥 = 0.05[m]にかけて擾乱の強め

合う分布と弱め合う分布が絡み合うような特徴的な構造が確認できる． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 5.9 長径側対称境界面付近の境界層内における特に強い振幅をもつ最大固有値に対する

圧力擾乱の固有モード分布 

wall 

Symmetry plane 

(Centerline side) 

Symmetry plane 

(Attachmentline side) 
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 第 6 章 

 結論 

 本研究では極超音速流内における乱流遷移位置の予測に向け，HIFiRE-5 模型周りの全体安定性解析

を行ない流れ場の特徴を調査した．模型周りの流れ場の計算結果から短径側対称境界面で形成される

キノコ状の縦渦やそれと並行する縦渦を比較的良好な解像度で解くことができた．また境界層外縁付

近では速度ベクトルの変曲点を確認できた．Centerline 付近におけるストリーク状の高加熱部の境界層

内を通過する流線に沿った流れ場の最大固有値に対する圧力擾乱の固有モード分布を見ると，特徴的

な強め合いで分布を示した．長径側対称境界面においても特徴的な強め合いや弱め合いの分布構造を

確認した．またストリーク状の高加熱が始まる点における境界層内の流線上で分布を調査した．最大

固有値に対する温度擾乱の固有モード分布は実験で得られたストリーク状の加熱率分布と同様な分布

傾向が得られた． 

 今後他の主流条件についても全体安定性解析を行い，得られた結果と実物理現象との相関について

調査し議論を深めていく． 
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  付録 

全体安定性解析における実最大固有値の有無 

 全体安定性解析では平均流計算で得られた保存量から近似行列を作る．その固有値の中で最も不安

定な流れ場を表す実最大固有値を得る．積分時間1.0 × 10−4，反復回数 50 回とした際，計算格子の違

いや使用したスキームの違いにより実最大固有値が顕在する場合と他と区別しきれない場合があった．

本節ではその有無についてまとめる．表Ⅰに使用した計算格子の比較を示す．本論文で扱った結果は

Fine mesh の計算格子を用いたものである．密度残差が一定になるまで数値流束に AUSM-DV，時間積

分法として 1 次精度 Euler 法，空間精度は 2 次精度 MUSCL 法を用いて流れ場計算を行なう．その後，

空間精度のみを 5 次精度 WENO 法に変更し流れ場計算を再開した．密度残差が再度一定になるまで計

算後，時間積分法のみを 1 次精度 Euler 法から 3 次精度 TVD-Runge-Kutta 法に変更して引き続き流れ場

計算を行なった．密度残差が一定の値に収束後，得られた流れ場の情報を用いて全体安定性解析を行

なったところ図 5.1 のように実最大固有値を得ることができ，本論文で取り上げた．しかし 2 度目の計

算手法の変更の際，時間積分法に加え数値流束を AUSM-DV から SLAU[40]と Thornber による修正[41]

を組み合わせた計算法に変更した流れ場を用いて安定性解析を行なった結果，得られた固有値から突

出した実最大固有値は得られなかった． 

 次に表Ⅰにおける Coarse mesh A について示す．Fine mesh と Coarse mesh A は事前の流体計算により

衝撃波位置を特定し壁面近傍と衝撃波付近で格子幅が小さくなるようにした．流れ場の違いとして

Coarse mesh A は Fine mesh よりやや解像度の劣る計算格子であることに伴い，短径側壁面付近の縦渦

もはっきりと解ききれていないことを確認した．その Coarse mesh A を用いて，まず実最大固有値が得

られた流れ場計算について示す．計算条件は初期ステップから密度残差が一定になるまで数値流束に

AUSM-DV，時間積分法に 1 次精度 Euler 法，空間精度に 3 次精度 MUSCL 法とした．その後，同様に

5 次精度 WENO 法と 3 次精度 TVD-Runge-Kutta 法に変更し，密度残差が一定になるまで計算を行なっ

た．この流れ場の情報を用いて行なった安定性解析においては実最大固有値を得ることができた．次

に実最大固有値が得られなかった流れ場計算条件について示す．1つ目のパターンは初期ステップから

密度残差が一定になるまで数値流束に AUSM-DV，時間積分法に 1 次精度 Euler 法，空間精度に 2 次精

度 MUSCL 法を用いた計算である．2 つ目のパターンは初期ステップから密度残差が一定になるまで数

値流束 SLAU に Thornber による修正法を組み合わせた手法を用い，時間積分法には 1 次精度 Euler 法，

空間精度に 3 次精度 MUSCL 法を用いた計算である．このことから Coarse mesh A 程度の解像度の計算

格子を用いて全体安定性解析を行う際は，空間精度に少なくとも 3 次精度の MUSCL 法を用いること

によって実最大固有値が得られることが分かった． 

 最後に表Ⅰの Coarse mesh B については計算格子の衝撃波適合を行なっていないため，解が衝撃波近

傍でやや鈍っていることを確認した．また，実最大固有値も得られなかった． 

 以上より全体安定性解析を行う際に衝撃波適合した Fine mesh や Coarse mesh A の計算格子を用い，

数値流束に AUSM-DV を使うことで実最大固有値を得られることがわかる．また壁面近傍における最
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小格子幅がより小さく，総格子点数が多い Fine mesh A を用いることで解像度の高い流れ場の情報を使

って全体安定性解析を行い実最大固有値を得ることができた． 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 格子点数 
最小格子幅 

[mm] 
衝撃波適合 

Fine mesh  257-321-257 0.5 × 10−3 有 

Coarse mesh A 129-257-193 1.0 × 10−3 有 

Coarse mesh B 129-257-129 1.0 × 10−3 無 

 

 

 

 

 

 

 

 

  

表Ⅰ 使用した計算格子の比較 
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