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平均揚力最大時の羽ばたき翼の三次元効果の解析 

Analysis of three-dimensional effects on flapping wing aerodynamics associated with a 
time-averaged lift maximized wing motion 
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An aerodynamic design problem of a flapping airfoil/wing in low Reynolds number (Re=103) is explored with the 

multi-objective design exploration framework coupled with a Navier-Stokes solver. It is found that a tradeoff 

relationship among lift maximization, thrust maximization, and required power minimization for forward flight 

condition. Qualitative comparison with three-dimensional and two-dimensional flapping wing is conducted to 

understand the effect of dimensionality of the flow field and wing motion. It can be seen that formation and 

development of leading-edge vortex (LEV) is the different between three-dimennsional wing and two-dimensional 

wing as well as the LEV on three-dimensional wing generates more lift than that on two-dimensional wing. On the 

other hand, wing tip vortex largely decrease the lift. 

 

１．序論 

近年，ローバーやランダーのような着陸機ではなく，飛行タイ

プの火星探査機（火星航空機）が様々な国で提案され[1-3]，注目を

集めている（Fig.1）．しかし，火星大気の密度は地球に比べ非常

に薄く，想定される火星航空機の飛行条件ではレイノルズ数（Re 

数）が非常に小さくなる．一般的な固定翼タイプや回転翼タイプ

の航空機翼の空力特性は Re 数の低下と共に悪化することが知ら

れており，想定される火星航空機のRe数（103～104 程度）では，

流れは容易に翼面からの剥離を起こしやすく，高い揚力を出すこ

とが難しい．従って，火星航空機には高い揚力を確保するための

何らかの工夫が必要である． 

現在，火星航空機システムとして考えられているのが，固定翼

機・回転翼機・羽ばたき機・気球などである．それぞれの飛行シ

ステムには長所・短所があり，この内，羽ばたき機は以下の利点

から期待されている． 

・ 想定される Re 数が 103程度で，地球上での昆虫のそれとお

およそ一致しており，昆虫などが低Re 数下で羽ばたき飛行

を行う事実から，火星のような低Re 数でも高い揚力の発生

や優れた飛行性能を発揮できる可能性がある 

・ 火星という未開の荒地において，比較的狭い領域での垂直離

着陸が可能である 

・ 固定・回転翼に比べて突風や横風に強く，嵐などが多いとさ

れる火星環境下でも対応できる 

しかしながら，羽ばたき運動の空力メカニズムが十分に明らかに

なっていないため，自律制御が難しいという問題点がある． 

羽ばたき翼の空力性能向上を図るためには，想定される火星羽

ばたき航空機のRe 数に於いて，特徴的な羽ばたき運動である， 

・ ホバリング時の運動 

・ 巡航時の運動 

の2つの空力メカニズムの理解が不可欠であると考えられる． 

ホバリング時の運動については，これまでに地球上の昆虫をモ

デルにした多くの研究がなされており，昆虫はホバリング時に流

れを翼前縁で剥離させ，生じる強い前縁剥離渦の負圧を利用する

ことで高い揚力を得ていることが実験や数値計算を用いた研究に

より明らかになっている[4-6]． 

一方巡航時の運動については， MAV（Micro Air Vehicle）開発

に向けた羽ばたきの研究の中で行われている．これらの研究での

Re数は104～105であり，高い推進効率を出すような羽ばたき運動

は，ホバリング時にみられた前縁剥離渦を発生させるといった大

規模剥離を伴わない運動であるという報告がなされている[7,8]．し

かし，火星航空機にこれらの知見を適用するには以下の問題点が

ある． 

・ 火星航空機の想定される 103程度の Re 数での巡航時に於け

る運動についての研究が十分されていないため，この領域で

の揚力・推力の発生メカニズムの理解が不十分である． 

・ 多くのMAV設計に向けた3次元羽ばたき運動の流れ場に関

する研究は，主な運動の定義として、翼の上下運動のみを考

慮しているが，鳥や昆虫が利用している実際の羽ばたき運動

には，翼の迎角を時間的に変化させるような複雑な運動であ

り，このような運動に対しての議論が不十分である． 

Fig. 1  Examples of proposed Mars explorer 
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岡部ら[9]は火星航空機を想定したレイノルズ数領域中で2次元的

な羽ばたき運動をする翼について数値解析を行った．また，最適

化手法[10]と組み合わせ，数値計算結果から得られる翼の空力性能

に優劣をつけることにより，揚力を増大させる羽ばたき運動や，

推力を増大させる羽ばたき運動についてそれぞれの流れ場に対し

て議論を行った．岡部らの研究結果から，103程度の Re 数での 2

次元的な羽ばたき運動では，揚力を大きくしたい場合はダウンス

トローク（打ち下ろし運動）時に強い前縁剥離渦を発生させる必

要があり，推力を大きくしたい場合はダウンストローク・アップ

ストローク（打ち上げ運動）が対称の運動にすることによる渦の

発生が垂直力の推力に大きく寄与することが分かっている． 

これらの研究で得られた知見は非常に有用であるが，3 次元的

な羽ばたき運動に関しても当てはまるという確証はなく，翼性能

に寄与している流体現象の理解にむけて議論した研究が不足して

いる．そこで本研究では，3 次元羽ばたき運動を上下運動とピッ

チ運動を組み合せた運動を用いて定義し，過去の研究[9]と同様に

最適化手法と数値計算を組みわせた解析を行う．本解析により効

率的に揚力や推力を増大させる羽ばたき運動を分類し，複雑にな

り得る翼運動に於いて発生する3次元的な翼周りの渦の構造や発

達の翼性能への影響を議論する．さらに、流れ場の三次元性の影

響の詳細な議論を行うために2次元羽ばたき翼との定量的な比較

を行う． 

 

２．問題設定 

(1) 設計問題の定式化 

本研究の目的は，火星探査用の羽ばたき機に適した羽ばたき運

動を探すことである．火星羽ばたき機に適した性能を出す運動と

は，高い揚力係数を出す，必要パワーを小さく抑える，また推力

係数を大きくする運動のことである．ここでいう揚力係数，推力

係数は羽ばたき運動1周期分（ダウンストロークとアップストロ

ークを1回ずつの運動）を時間平均した値であり，推力は翼の抵

抗分を差し引いた正味の推力のことである．そこでこの運動1周

期分を時間平均した揚力係数，推力係数，および必要パワーを無

次元化したもの（必要パワー係数）の3つを目的関数として最適

化を行った．以下に多目的最適化問題の定義を述べる． 

【目的関数】 

・ 時間平均揚力係数CL,aveの最大化 

・ 時間平均推力係数CT,aveの最大化 

・ 時間平均必要パワー係数CPower,aveの最小化 

【制約条件】 

・ CL,ave > 0 

・ CT,ave > 0 

また以下のような羽ばたき運動を定義し，設計変数/設計変数空間

を定義した．まず，上下運動とピッチ運動を組み合わせた3次元

羽ばたき運動（Fig. 2）は，双方の運動を次に示す sin関数によっ

て定義する．以下にこの2つの運動を表現した式を示す． 

・ プランジ運動（上下運動） 
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・ ピッチ運動 

01
2

sin 


 







 ktpitch

 (3) 

ここで， 




U

fc
k

2
 (4) 

である．これらの式の中の変数 k, h,  0 ,  1 , を適当に変化させる

ことにより羽ばたき運動を実現する． flapはフラッピング角を表

しており，fが最大のプランジ角である．kは式(4)で表される羽

ばたきの周波数 fを無次元化したものであり，hはコード長 c無次

元化された翼端での上下運動振幅の大きさである．0はオフセッ

ト角であり，1は翼前縁を中心に回転させるピッチ運動の変化を

表すピッチ角である．は上下運動とピッチ運動の位相差を示し

ている．U∞は一様流の速度であり，tは一様流速度とコード長で

無次元化された時間である．下記に設計変数/設計空間を示す． 

【設計変数】 

・ 羽ばたきの無次元周波数， k 

・ 上下運動（プランジ運動）の振幅， h 

・ ピッチ運動の振幅，1 

・ ピッチ運動のオフセット，0 

・ ピッチ運動とプランジ運動の位相差，  

【設計変数空間】 

・ k : 0.2  ~  1.0 

・ h : 0.5  ~  2.5 

・ 1 : 15°~  50° 

・ 1 : 0° ~  40° 

・  : 30°~  270° 

最後に，数値解析に用いた流れ場条件を示す．本研究では，扱

う翼の寸法をMichelsonらがNASAに提案した火星探査ミッショ

ン[3]を参考にした．翼のコード長を0.1 [m]，スパン長を0.5 [m]

とし，火星を約10 [m/s]の速度で巡航している状態を想定してい

る．解析に用いたRe数は103であり，翼のコード長を代表長さと

している．翼型には，低 Re 数に於いても空力特性が良いといわ

れている[11]薄翼NACA0002を用いた．翼平面は矩形となっている．

Symmetry Plane
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Fig. 2  Schematic of flapping motion 
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また，翼は剛体翼を仮定している． 

(2) 数値計算手法 

基礎方程式は3次元圧縮性Navier-Stokes方程式を用いた．対流

項の離散化には 3 次精度 MUSCL[12]法を用い，粘性項の離散化に

は 2 次精度中心差分を用いた．時間積分には 1 次精度 ADI-SGS

陰解法[13]を用いた．本研究では低 Re 数であることに加え，乱流

に伴って発生する細かな渦を解く必要は無く，剥離により生ずる

比較的大きな渦構造を捉えればよいと考えたため，乱流モデルは

使用せず層流計算とした． 

本研究で用いた計算格子をFig. 3，4に示す．計算格子にはFig. 

3に示すようなH型格子を用いた．格子点数は201×100×100の合

計約 200 万点である．翼の前後上下の外部境界はコード長の 20

倍とした．本研究では，3 次元羽ばたき運動特有の現象であるス

パン方向流れが重要な渦構造の1つであると考え，翼スパン方向

の外部境界は，コード長の50倍をとっている．また，翼周りの渦

を詳細に捉える必要があることから，Fig. 4 に示すように翼面付

近に格子を集中させ，更には翼端部で密となるような格子分布と

し，十分な格子解像度を保った．  

 

 

Fig. 3  Computational grid 

 

 

Fig. 4  Computational grid (top view) 

 

(3) 最適化計算手法 

パラメトリックな解析から羽ばたき運動の性質を把握するの

は困難であると考え，ここでは多目的遺伝的アルゴリズムを用い

て最適化を行った．多目的遺伝的アルゴリズムにはDebによって

提案された，Non-dominated solution genetic algorithm-II (NSGA-II)[14]

を用いた．NSGA-IIでは，個体間の優越関係[15]と混雑距離を用い

たバイナリトーナメント選択により親個体ペアが選択される．選

択された親個体ペアに実数値交叉手法である SBX[16]と多項式突

然変異手法である Polynomial mutation[17]が適用され，子個体が生

成される．親個体と子個体を組み合わせた母集団から非優越ソー

トと混雑距離を用いて次世代の親個体が選ばれる．  

本研究では，個体数16，世代数30，交差率0.7，突然変異率0.1

として最適化をおこなった． 

 

 

 

 

３．結果及び考察 

(1) 最適化結果 

初めに目的関数間の傾向を考察するため，最適化によって得ら

れた個体に関する情報を基にデータマイニングを行った．本研究

では世代数30，総個体数496（初期個体を含む）のうち非劣解と

なるものが198であった．ここで多目的最適化によって得られた

3 つの目的関数のうち非劣解となる個体の関係を示した散布図を

Fig. 5に示す．全体に以下の傾向があった． 

① 高揚力係数を得る羽ばたき運動では推力はほとんど発生し

ない 

② ①とは反対に高い推力係数を得る羽ばたき運動の場合，ほ

とんど揚力が発生しない 

③ 低いパワーでの運動では揚力も推力もほとんど発生しない 

④ 最大揚力よりも最大推力を発生させる運動の方がよりパワ

ーが必要である 

以上のことから，3 つの目的関数にはトレードオフの関係がある

といえる．本研究では最大揚力係数の得られた運動に着目し，解

析を進めていく． 

 

 

Fig. 5  Scatter Plots 

 

Table 1に最大時間平均揚力係数の解の設計変数を示す．以下，

本論ではこの設計変数を用いた2次元羽ばたき翼の解析を行い，3

次元の空力特性と比較する． 

 

 

 

(2) 羽ばたき運動中の翼性能の推移 

Fig. 6 に本解析で得られた 3次元羽ばたき翼と 2次元羽ばたき

翼の 1 周期あたりの揚力係数の推移を示す．ここで，3 次元羽ば

たき翼は翼面の平均揚力であり，2 次元羽ばたき翼の運動は 3 次

元羽ばたき翼の翼端と同じ運動をする．Fig. 6より，2次元と3次

元共に，主にダウンストローク中に揚力を発生させる運動である．

無次元時間0から0.35までの間および，0.9から1.0までの間は2

次元と3次元共に似たような揚力係数の時間変化を示しているが、

無次元時間約0.35から0.9の間に2次元と3次元の揚力係数が最

大になる羽ばたきのタイミングが異なっており，また2次元羽ば

たき翼の無次元時間 0.8 において 3 次元羽ばたき翼にはみられな

い揚力係数の急激な低下がみられた． 

Table 1  Wing kinematics for lift maximization of a flapping wing 

k [-] 0 [deg.] 1 [deg.] deg. h [-] 

1.00 22.0 45.7 102 2.48 
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ここで 2 次元羽ばたき翼の無次元時間 0.50，0.55，0.60，0.75，

0.80，0.85.の翼周りの流れ場をみるために各時間における圧力係

数分布のコンターをFig. 7に示す．またFig. 6でのフェーズ 1 ～ 

3 における3次元羽ばたき翼の流れ場を議論するために翼周りの

圧力係数分布のコンターおよび翼表面の速度勾配テンソル第2不

変量の等値面（Q=1）を用いて渦構造を表したもの（ｙ方向渦度

で面塗り）を，Fig. 8～10にそれぞれ示す． 

・ T= 0.50 (フェーズ 1 ) 

フェーズ1は2次元羽ばたき翼の揚力係数が最大になる時間で

ある．Fig. 7から，2次元羽ばたき翼は上下運動と迎角の関係によ

り下面に大きな高圧領域が存在している．また，翼上面には後縁

付近に渦が存在する状態であり，これらが揚力を最大にする要因

と考えられる．その一方で，Fig. 8 より 3 次元羽ばたき翼上面の

渦は全体的に2次元羽ばたき翼の場合と比べて弱いので2次元よ

りも揚力が発生していないといえる．この渦が弱くなる現象は，3

次元羽ばたきの特徴的な翼端から発生する渦と3次元的な前縁渦

の発達が影響していると考えられる． 

・ T= 0.55 (フェーズ 2) 

フェーズ2は3次元羽ばたき翼の揚力係数が最大になる時間で

ある．2 次元の場合は Fig. 7 から翼上面に存在していた渦が翼の

後縁に移動して翼から離れている．これがフェーズ1と比べて揚

力が低下した原因と考えられる．一方で，Fig. 9 をみると 3 次元

羽ばたき翼の翼端付近では2次元と同様に翼上面から渦が完全に

離れている様子がみられるが，翼根から40%スパンにかけてはま

だ強い前縁渦が翼上面に存在している．このことから，この時間

が最も 3 次元羽ばたきの揚力を稼いでいると考えられる．Fig. 7

の2次元羽ばたき翼の流れ場の特徴は各スパンのどの断面とも一

致しないため，詳細な流れ場の議論は次の章で行うことにする． 

・ T= 0.80 (フェーズ 3) 

フェーズ3は2次元羽ばたき翼の揚力係数が最小になる時間で

ある．この谷は 3 次元羽ばたき翼では見られない．Fig. 7 から 2

次元羽ばたき翼の場合，翼上面に高圧領域が存在していることが

わかる．これにより2次元羽ばたき翼では揚力係数が負になる．

その一方で，3次元羽ばたき翼ではFig. 10より翼端からの渦の影

響により翼上面の高圧領域が存在していない．また，40%スパン

から翼根において未だ翼上面に渦が存在している．つまり，翼根

から翼の半分付近までは前縁渦により正の揚力が発生しており，

翼の半分から翼端では高圧領域が存在しないため2次元羽ばたき

翼ほどの著しい揚力の低下が見られないことが3次元羽ばたき翼

全面での平均揚力は正に保たれている要因であると考えられる． 

(3) スパン方向の揚力分布 

・ フェーズ1とフェーズ2の比較 

フェーズ1（2D flapping CL max）およびフェーズ2（3D flapping 

CL max）における2次元羽ばたき翼と3次元羽ばたき翼の揚力係

数が最大値になる羽ばたきのタイミングの違いに関して，翼周り

の3次元性の渦が揚力の発生にどのように寄与しているかをより

詳細に議論するために，Fig. 11に3次元翼のスパン方向の揚力係

数の分布を示す．Fig. 11から全体として以下の２つのことがあげ

られる． 

I) 75%スパン付近から翼端までの各断面の揚力係数はフェー

ズ1の方がフェーズ2よりも高い 

II) 逆に翼根から 75%スパン付近にかけては，フェーズ 1 より

もフェーズ2の方がより揚力係数が高い 

3 次元羽ばたき翼の場合は翼全面での平均をとるため，翼全面で

の揚力はフェーズ 1 よりも 2 の方が高くなり，2 次元羽ばたき翼

の最大揚力係数のタイミングと異なることがわかる． 

・ 翼端付近の3次元性の検証 

フェーズ2における3次元羽ばたき翼の3次元性とみられる特

性を議論するために，3 次元羽ばたき翼の翼根から翼端までの

10%スパン刻みでの断面と同じ運動をする 2 次元羽ばたき翼を解

析し，比較する．Fig. 12にフェーズ2の時のそれぞれのスパン方

向の断面の2次元羽ばたき翼と3次元羽ばたき翼の揚力係数の分

布を示す． 

翼根から60%スパン位置にかけては， 3次元翼の各スパン位置

での揚力係数がその位置の翼断面と同じ運動をする2次元羽ばた

き翼の揚力係数よりも高い値であるのに対して，70%スパン位置

から2次元羽ばたき翼の方が3次元羽ばたき翼よりも高い値を示

している．特に，80%スパンで急激な揚力の低下が発生しており，

90%スパン付近から翼端の手前においては翼端渦の影響から少し

揚力は回復するが2次元羽ばたきの揚力係数よりは下回っている． 

ここで，Fig. 13～16にフェーズ2における3次元羽ばたき翼の

60%スパンから翼端までの４つの翼断面の翼周りの圧力係数分布

コンターとその断面と同様の運動をする 2次元羽ばたき翼周りの

圧力係数分布コンター及び，各断面における翼面上の圧力係数の

分布を示す． 

① 90%スパン位置 

90%スパンにおいて，Fig. 13から2次元と3次元の違いは主に，

翼下面の高圧領域と翼上面の後縁付近の低圧領域である．90%ス

パンは翼端に近いため，翼端から発生する渦の影響を受けて，翼

下面の高圧領域が上面に移動する．これにより下面の高圧領域が

2次元羽ばたき翼よりも狭くなっていると考えられる．次に，Fig. 

13から2次元羽ばたき翼は後縁渦による低圧領域が存在している

ことがわかるが，3次元の場合，Fig. 9でみられるような翼端から

発生する渦が存在しており，後縁渦の効果がほとんど得られない

と考えられる．これらのことから，90%スパンの位置では 3 次元

羽ばたき翼よりも2次元羽ばたき翼の方がより揚力が高い． 

② 80%スパン位 

80%スパンの位置における2次元羽ばたき翼も90%スパン位置

と同様に Fig. 14 から後縁に存在する渦によって揚力を得ている

ことがわかる．その一方で，3 次元羽ばたき翼の場合は，翼上面

で大規模な剥離を起こすことがFig. 14からわかる．これにより翼

上面に低圧領域が存在せず，Fig. 14のような圧力分布となり，揚

力の低下を招くことがわかる． 
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③ 70%スパン位置 

3次元羽ばたき翼の70%スパンの位置ではFig. 15より80%位置

で完全に剥離していた前縁渦が存在しており，上面低圧領域が大

きくなることがわかる．さらにFig. 15から翼下面の圧力分布が2

次元羽ばたき翼の下面の圧力分布とほぼ同等になることがわかる．

翼端から離れるにつれて下面の高圧領域が2次元と同等になって

いることから，90%スパンや80%スパンでみられるような2次元

羽ばたき翼より小さく見積もられる翼下面の高圧領域の原因は翼

端から発生する渦の影響であると考えられる． 

④ 60%スパン位置 

スパン60%の位置では逆に2次元羽ばたき翼で渦が翼面から離

れており，翼上面の低圧領域が小さくなっている．一方で，3 次

元羽ばたき翼では前縁渦が翼上面に存在しており大きな低圧領域

を形成することがFig. 16からわかる．この3次元羽ばたき翼上面

の渦の挙動は2次元羽ばたき翼と異なることから，翼端から発生

する渦やスパン方向に流れを持つ 3 次元的な前縁渦が翼根から

60%スパンでは揚力を増加させるように促したと考えられるが，

現在検討中である． 

 

以上のことから，羽ばたき運動のダウンストローク中に際して，

3 次元性の前縁渦や翼端から発生する渦の流れが 3 次元羽ばたき

翼の70%スパン付近から翼端における揚力を2次元羽ばたき翼と

比べて低下させ，翼根から70%スパン付近までの揚力を2次元羽

ばたき翼と比べて大きく増加させることに寄与していることが分

かった． 
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４．結言 

上下運動とピッチ運動を組み合わせた羽ばたき運動における

空力設計を3次元CFD解析と最適化手法を組み合わせて行った．

また，揚力を最大にする羽ばたき運動の渦の挙動とその翼性能へ

の影響について調査を2次元羽ばたき運動と比較することにより

行った．本研究で得られた知見は以下の通りである． 

・ ダウンストローク中において，2 次元羽ばたき翼と３次元羽

ばたき翼では最大揚力が発生するタイミングが異なる 

・ 2 次元羽ばたき翼は打ち上げ初めに大きく負の揚力を発生す

るが，3次元羽ばたき翼では発生しない 

・ 2 次元羽ばたき翼が最大揚力係数を得ている時間の3次元羽

ばたき翼について 

 3 次元羽ばたき翼は翼根から 70%スパンにかけての前縁

渦がまだ完全に発達していないので，揚力係数が最大値を

とっていない 

・ 3 次元羽ばたき翼が最大揚力係数を得ている時間の3次元羽

ばたき翼について 

 3 次元羽ばたき翼の 70%スパンから翼端までは揚力が低

下しているが，翼根から 70%スパンまでは前縁渦が発達

することで揚力が増加しているので揚力係数が最大値と

なっている 

 80%スパンにおいて，翼端から発生する渦の影響による翼

下面の高圧領域の縮小と翼上面の大規模な剥離により 2

次元羽ばたき翼に比べて大幅な揚力低下が起こっている 

 翼根から 70%スパン付近において，同条件で計算した 2

次元羽ばたき翼では渦が剥離しているのに対し，3次元羽

ばたき翼では前縁渦が翼面上に存在しているため，2次元

羽ばたき運動よりも高い揚力を得ている 

以上の様に本解析では，2 次元羽ばたき運動には見られない 3 次

元羽ばたき運動の流体的特性について示した．これにより，スパ

ン方向の流れは揚力発生と流れ場の3次元性に大きく寄与してい

ることが分かった．本研究では最適化によって得られた揚力を最

大にする羽ばたかせ方の結果についてだけの議論であったので，

今後は推力を最大にする運動や必要パワーを最小にする運動を比

較し，それぞれの特徴に合わせ，流れ場と翼性能の関係を調査す

る予定である． 
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