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The goal of this study is to evaluate the performance around a wholly configured aircraft equipped with operating engines. 

We performed full annulus Navier-Stokes calculations for NASA Rotor 67 rotating at 16043 rpm on an unstructured 

hybrid mesh to evaluated typical performances of the rotor such as the adiabatic efficiency and an averaged total pressure 

ratio of the fan; the study compared our numerical performances with the NASA's experimental those. As a result, 

corrected mass flow under the choke condition and the flow rate near peak efficiency corresponded with substantially 

small error. Moreover, shock waves emerged in the passage; their shapes revealed partially different around the tip of 

each blade. 

 

1．緒言 

 次世代民間用航空機の開発において，燃費削減を主目的として

ショートインレット，スリムナセルを搭載した高バイパス比エン

ジンの導入が積極的に検討されている(1)．一方で高バイパス比エン

ジンはナセル吸入部の径が増大する傾向にあり，インレットディ

ストーション，すなわち静圧，全圧や流入角度などのナセル吸入

面内分布が，半径方向や周方向，あるいは複合的に不均一となる

現象が発生し，翼全圧比や断熱効率を変動させる可能性が高まる．

全機統合かつナセル内部動翼回転駆動の形態での包括的な数値計

算によって，発生しうるインレットディストーションの形態を調

べ，それらの各々に対して動翼性能の変動を定量的に予測する事

は，今後の航空機エンジン開発において重要となる． 

本発表では以上に先立ち，動翼のみを搭載したエンジンの動翼

回転駆動時の内部流れを，非構造格子により単独で取り扱う．非

構造格子は要素配置の自由度が高く形状再現性に優れており，曲

率変化への柔軟な対応が可能なため，パイロンや動翼の 3 次元翼

形状など，機体全体の随所にみられる複雑形状への親和性が高い．

動翼及び流路壁の初期計算対象として，形状データや内部流の実

験結果が公開されているNASA Rotor 67(2)を採用し，非構造格子に

よる均一流入の際の動翼回転を伴う内部流を FaSTAR によって計

算した．代表的な動翼性能である翼前後の全圧比や翼断熱効率の

大気条件修正流量ごとの値を NASA による流れ場実験(2)との比較

した． 

 

2．計算格子および計算手法 

NASAによる Rotor 67 実験レポート(2)表 Iに記載の翼形状デー

タと表 II に記載の翼根・翼端側の各流路壁の形状を元に，NASA 

Rotor 67 動翼 22 枚を流路内の所定の位置に全周配置した STL フ

ァイルを作成し，格子生成ソフトウェアMEGG3D(3)-(16)を用いてプ

リズムと四面体からなる非構造格子を生成した．計算格子を図1(a)

に示す(翼端側の流路壁は描画していない)．表面形状は図1のX軸

に関して回転対称であり，座標系の原点はRotor実験レポート(2)表

Iに準拠し，各翼前縁を含む断面とX軸の交点に位置する．X軸方

向の計算領域はNASA実験(2)表 IIの範囲の全てで，本来静翼が置

かれる位置とその後方も含む．図 1(a)の左端と右端はそれぞれ流

入面，流出面である．NASA Rotor 67には設計上，翼端と流路壁間

の隙間(tip gap)および翼根と流路面の接続フィレット(hub fillet)が

存在する(2)が，空間格子頂点数の削減のためにこれらを導入してい

ない[図1(b, c)]．各動翼の表面解像度は，翼端面(tip gapが無いため

流路壁との交線)で前縁と後縁は翼上面，翼下面の各四分円に15点

程度，その他の翼弦上で 80点程度であり，翼根部(hub fillet無し)

は前縁と後縁は翼上面，翼下面の各四分円に30点程度，その他の

翼弦上で80点程度である．スパン方向の表面解像度は前縁で2300

点程度，後縁で1700点程度である．表面格子の要素は三角形であ

り，表面格子の前縁と後縁の一部に解像度が相対的に低い(翼上面，

翼下面を合わせた半円上の解像度が 10 点程度)箇所が存在する．

翼面および流路面上にプリズム層は10層存在し，ストレッチング

ファクタは 1.425 である．計算における Re 数は 1.0 × 106 程度

 
Fig. 1 Computational mesh for flow around NASA Rotor 67 blades and 

walls of the nacelle. (a) Overview of the mesh. (b) Meshes around the tip 

of a blade and outer wall. (c) Meshes around the hub of a blade and inner 

wall. 
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であり，これを元にプリズム層の第 1 層の高さを境界層厚さの約

2％とした(Re数は基準長さにRotor 67動翼1枚の代表翼弦長を用

い，他の基準値はNASA実験(2)の表 III(b)の流量等から算出．Re数

は計算条件で変わるが概ね同一値)．流入直後の計算解像度を確保

するため，流入面にも 10 層の格子を配置している(プリズム層が

存在しないのは流出面のみである)．以上の通り格子を生成した結

果，空間格子全体の総頂点数は約4023万となった． 

流体解析には FaSTAR(17), (18)を利用した．FaSTAR における回転

運動の計算は，回転系のNavier-Stokes方程式を固定座標系の速度

成分で書き表した式，すなわち非粘性流速に格子移動速度を用い

て変更を施し，コリオリ力に対応する項をソース項として追加し

た式(19)を解くことで実施される(20)．格子の回転は図 1(a)の格子座

標系のX軸を中心に行われ，回転速度 16043 rpmが各翼を紙面手

前側に倒す方向に作用する．FaSTAR は重合格子計算に対応して

いないため，翼端側流路壁も含めた格子全体に定常回転が加わる．

非粘性流速の計算にはHLLEWスキームを，時間積分にはLU-SGS

法をそれぞれ用いた．Navier-Stokes 方程式の空間精度は 2 次であ

る．乱流モデルは 

・1方程式モデルであり計算負荷が小さいこと 

・構造格子による結果であるが，先行研究(21)がRotor 67(tip gapと 

hub fillet あり)をSAモデル，𝑘 − 𝜖 モデル，SSTモデルでそれぞ

れ周期計算したところ，SAモデルの翼断熱効率と翼全圧比の再現

性が最も高かったこと 

から，本研究ではSAモデルを採用した．  

計算における境界条件は以下のとおりである． 

・翼面(22枚)，翼根側，翼端側の流路壁は滑り有(対称)壁． 

・流入条件は静圧，静温，流速固定． 

・流出条件は静圧固定． 

上述の通り FaSTAR の回転効果の計算は絶対系の速度によって行

われるため，滑り無し断熱壁とすると当該面上で回転に対応する

速度が出力されないと考え，翼面と流路壁面の境界条件を滑り有

り(対称)壁としている．計算中はCFL数を1.5で固定した．以上の

条件下で，16043 rpmの回転運動を格子に与え，内部流の定常解析

を行った． 

 

3．数値計算結果 

本節で用いた記号や添え字の定義を箇条書きで示す． 

・P 全圧，Ｔ 全温度，𝜌 密度 

・u, v, w  X方向，Y方向，Ｚ方向の絶対速度． 

・γ 比熱比． 

・𝑃𝑘
̅̅ ̅ , 𝑇𝑘

̅̅ ̅ 動翼回転軸に垂直な面における全圧あるいは全温度の

平均．添え字1は翼上流の，添え字2は翼下流の，添え記号 inは

流入面近傍の一断面上の平均値を表す．平均は各断面について下

式の通り計算される． 

𝑃𝑘
̅̅ ̅ = (

∫ 𝑃(𝛾−1)/𝛾  𝜌𝑢 d𝐴

∫ 𝜌𝑢 d𝐴
)

𝛾
𝛾−1

, 𝑇𝑘
̅̅ ̅ =

∫ 𝑇𝜌𝑢 d𝐴

∫ 𝜌𝑢 d𝐴
. 

・𝜂 翼断熱効率．次式で定義される． 

𝜂 =
(𝑃2
̅̅ ̅/𝑃1

̅̅̅)(𝛾−1)/𝛾 − 1

(𝑇2
̅̅̅/𝑇1̅) − 1

. 

・�̇� 質量流量，�̇�corr 大気条件修正流量．�̇�corr は次式で定義す

る．本文中で単に修正流量と書くことがある． 

�̇�corr = �̇� ⋅ √
𝑇in
̅̅ ̅̅

288.15 [K]
⋅

101325 [Pa]

𝑃in
̅̅̅̅

. 

平均の計算には Intelligent Light 社の可視化ソフトウェア Field 

View 18.0の積分機能を用いた． 

・𝑢𝑟𝑒𝑙, 𝑣𝑟𝑒𝑙, 𝑤𝑟𝑒𝑙 回転座標系で観察したX方向，Y方向，Ｚ方

向の相対速度．絶対速度との変換式 �⃗� = �⃗�𝑟𝑒𝑙 + �⃗⃗⃗� × 𝑟 により 

𝑢𝑟𝑒𝑙 = 𝑢,  

𝑣𝑟𝑒𝑙 = 𝑣 + 𝑧 ⋅ (16043 [rpm]), 

𝑤𝑟𝑒𝑙 = 𝑤 − 𝑦 ⋅ (16043 [rpm]). 

と計算される．ただし �⃗�𝑟𝑒𝑙 = (𝑢𝑟𝑒𝑙 , 𝑣𝑟𝑒𝑙 , 𝑤𝑟𝑒𝑙) ,  �⃗� = (𝑢, 𝑣, 𝑤),

𝑟 = (𝑥, 𝑦, 𝑧)． �⃗⃗⃗� は回転角速度ベクトルで，2節の定義より �⃗⃗⃗� =

(16043 [rpm]) ⋅ (1,0,0) である．相対マッハ数は �⃗�𝑟𝑒𝑙 の大きさ

を局所音速で除することで算出される． 

図2に，翼断熱効率 𝜂と翼全圧比 (𝑃2
̅̅ ̅/𝑃1

̅̅̅) の計算結果とNASA

実験 (2)との比較を示す．本研究では異なる流入流出条件で 7 件の

計算を行った．図2の横軸が修正流量 �̇�corr であり，縦軸が翼断

熱効率および翼全圧比である．数値計算(丸印)では各ケースで流入

と流出の修正流量の値に相対誤差0.1%未満の差が生じたため，こ

れを表示点の幅で表現している．併記の NASA 実験結果(2)は，当

該文献の図12から数値を読み取り，同図の説明文中のチョーク流

量値を乗じて横軸を有次元化したものである． 

先ずチョーク流量の算出のため，定常計算の残余の収束を確認 

 

Fig. 2 Adiabatic efficiency (a) and total pressure ratio (b) of NASA Rotor 67 

are displayed as functions of corrected mass flow. Computational results 

(closed circles) are compared with the NASA’s experimental results (2) (open 

squares). Each square was plotted by reading off values of adiabatic 

efficiency, rotor total pressure ratio and mass flow rate for each NASA’s 

experimental conditions shown in Fig. 12 of reference (2). Black open square 

on each plot represents near peak adiabatic efficiency point in the NASA’s 

experiment (2). Black open circle represents the point of maximum efficiency 

among 7 simulated conditions. 
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しながら修正流量が増大する方向に流入面と流出面の設定値を変

更し，修正流量の収束と計算値の急激な減少を待った．図 2 の右

側 4点で翼断熱効率と全圧比が急低下し，最右 2点の修正流量値

がほとんど変化しないことを確認したため，各図性能最下点の 

�̇�corr 値を計算における翼列チョーク修正流量とした．NASA実

験のチョーク修正流量も同様に図 2 各図の性能最下点の  �̇�corr 

値であり，具体値は文献(2)図 12に記載されている．横軸位置で計

算と NASA 実験(2)チョーク点は極めて近く，NASA 実験(2)チョー

ク修正流量値を基準に算出した計算チョーク修正流量の相対誤差

は約0.2%である． 

図 2(a)は翼断熱効率の計算値を NASA 実験(2)と比較している．

図 2(a)において，計算結果をチョーク側から辿ると程無く効率最

大点を迎え，以後なだらかな減少に転じているが，これは NASA

実験(2)プロットの定性的な挙動に一致する．計算点 7 点中で最大

効率を与えた修正流量と NASA 実験(2)の効率最大流量は，計算の

流入と流出の修正流量の差の範囲内で一致している．一方で各計

算点の断熱効率値はNASA実験(2)と比べて最大7%程度大きい． 

図 2(b)に翼全圧比の計算結果の比較を示す．計算結果はチョー

ク付近では NASA 実験(2)と同様に修正流量の増加に伴い急激な減

少を示すが，計算点７点中の最大効率点を含む修正流量が小さい

3 計算点について，修正流量の増加に伴う全圧比値の減少は 0.02

未満に留まる．一方 NASA 実験(2)では最大効率点までに修正流量

の増加に伴って全圧比が 0.1 程度減少しており，明らかに NASA

実験(2)と計算は整合していない．この要因として tip gap の有無以

外に，翼面近傍のプリズム数が10点であり解像度が低いこと，翼

面の境界条件が滑り有り(対称)壁であること，計算を高全圧比側か

ら低全圧比側へ進めたためにヒステリシス(履歴現象)が発生して

いることが考えられる．ヒステリシスの可能性を調査するため，

チョーク側からストール側へ進行する計算を現在計画中である． 

相対マッハ数分布をNASA実験(2)と比較する．図 3に，断熱効

率が最大の状態(図 2 の各図の黒色シンボル)における相対マッハ

数分布を翼端付近で比較した図を示す．図 3(a)は前縁スパン 90%

位置を通る円筒面上の相対マッハ数分布である．図 3(b)は図 3(a)

の翼間流路の線上の相対マッハ数を示し，横軸は上流側を基準に

した線上の位置である．図 3(c)は NASA 実験(2)による翼端から

10%位置の等スパン面上の相対マッハ数分布である．翼上面の近

傍に着目すると，図 3(a)の計算結果では前縁より 85％程度の後方

位置から衝撃波が形成されている．図3(c) のNASA実験(2)でも翼

上面の後方から衝撃波が形成されているが，図 3(a)の衝撃波より

もわずかに上流側である(NASA実験(2)の図18，翼上面から10％位

置の相対マッハ数分布より，相対マッハ数1.35が約67%位置，相

対マッハ数 1.2 は前縁より約 75％位置であることが読み取れる)．

図 3(c)では翼上面で衝撃波端の手前の一部で相対マッハ数が回復

しているが，これは図3(a)の計算結果でも再現されている． 

一方で翼間流路の中央部から翼下面については，相対マッハ数

分布が異なる．図 3(a)の計算結果では細く明確な衝撃波が形成さ

れているが，図 3(c)のNASA実験では有る程度の幅を持った衝撃

波が形成されている(NASA実験(2)の図19，pp. 59-63各左図の100%

ピッチ付近の値を参照すると，翼下面近傍では前縁より約3.6%か

ら約40％の範囲で相対マッハ数が1より大である)．また計算では

相対マッハ数が衝撃波直後から 0.84 程度となっている[図 3(b)]の

に対し，NASA実験(2)では翼間流路の最後方まで相対マッハ数1以

上を維持している．これは回転定常計算の境界条件が「滑り有り

(対称)壁」であることの影響であり，翼面近くで流れが非粘性的で

あるために衝撃波の集積が翼面付近で起こり，流路間でもこれに

付随して薄く強い衝撃波が形成されている．また図 3(a)において

前縁と後縁で相対マッハ数が低下しているが，前縁，後縁に微小

な剥離が生じているためと考えられる．可視下面上では翼上面の

前縁円弧部を覆う半円状の剥離域と，翼下面の後縁円弧部の中央

部から翼上面との接続点にかけて剥離域が存在する． 

 図 4 に，断熱効率が最大の状態における相対マッハ数分布を

動翼スパン 70%位置付近で比較した図を示す．図 3と同様に，図

4(a)は数値計算における前縁スパン 70%位置を通る円筒面上の相

 

Fig. 3 Calculated relative Mach numbers at near peak efficiency [(a) and (b)] 

are compared with the measurements presented in NASA Technical paper 

2879(2) [(c)]. (a) Color map of relative Mach numbers on the cylindrical 

plane that passes 90% span of leading edge from hub. (b) Distribution of 

relative Mach number on the path that is shown in the panel (a). (c) Contour 

plot of relative Mach numbers at 10% span from shroud at flow near peak 

efficiency. The panel (c) is cited from left subsection of the panel 17 (a) of 

the reference (2).  

 
Fig. 4 Calculated relative Mach numbers at near peak efficiency [(a) and (b)] 

are compared with the measurements presented in NASA Technical paper 

2879(2) [(c)]. (a) Color map of relative Mach numbers on the cylindrical plane 

that passes 70% span of leading edge from hub. (b) Distribution of relative 

Mach number on the path that is shown in the panel (a). (c) Contour plot of 

relative Mach numbers at 30% span from shroud at flow near peak 

efficiency. The panel (c) is cited from left subsection of the panel 17 (b) of the 

reference (2) 
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対マッハ数分布を，図 4(b)は図 4(a)の翼間流路上の線上の相対マ

ッハ数をそれぞれ示しており，図 4(c)は NASA 実験(2)における翼

端から 30%位置の等スパン面の相対マッハ数分布である．図 4(a)

の計算結果では翼上面の後方と翼下面の間に，翼に垂直な相対マ

ッハ数減少領域が幅を持って形成されている．図 4(c)の計算結果

においても，翼上面，翼下面に垂直な等相対マッハ数線が見られ

る．図4(b)から図 4(a)プロット線上の相対マッハ数を確認すると，

線上約20％の位置から相対マッハ数が増加から減少に転じ，流路

内約45％位置で相対マッハ数が1に達しているが， NASA実験(2)

でも文献(2)の図 22 の 50％ピッチの図から，翼存在位置の約 23％

で相対マッハ数最大値 1.4程度を取り，翼存在位置の約 45％で相

対マッハ数 1に達している．以上より，翼根側から 70%スパン位

置付近では計算結果と実験が整合している．また図 4(a)において

は，前縁にのみ微小な剥離域が生じており，可視化面上では翼上

面の前縁円弧部を覆う半楕円様の逆流域と，後縁円弧の翼下面部

分に，翼上面との結合部から下面円弧の中央にかけて剥離域が存

在する． 

 

4. 結言と課題 

 本論文では，非構造格子による機体，主翼，エンジンの統合計

算をエンジン内部動翼が回転駆動した状態で実施することを目指

し，動翼回転時のエンジン内部流単独で計算を行った．非構造格

子によるエンジン動翼回転を伴う内部流計算は例が無く，計算に

よる動翼性能の再現性確認を同時に行うため，性能が公開されて

いる既存のNASA Rotor 67を計算対象とし，プリズム付き非構造

格子の作成と 3次元圧縮性流体ソルバ FaSTARを用いた定常回転

計算を実施した． 

計算によって，代表的な動翼性能である翼断熱効率と翼の全圧

比をNASA実験と同一の回転速度である16043 rpmで得，翼断熱

効率が最大となる点の修正流量やチョーク流量は Rotor 67 の

NASA実験(2)を非常に小さい誤差で再現した．一方，翼断熱効率と

全圧比が実験との相対誤差が数パーセント高めに出る，全圧比が

修正流量に対し殆ど変動しない部分がある，衝撃波像と位置が翼

端で異なる等，NASA実験(2)と異なる挙動もあった．本論文の計算

条件がNASA実験(2)と異なる点として，翼の tip gapが存在しない

こと，壁面条件が滑り有り(対称)壁であることが挙げられる．本計

算では，tip gap が存在しないため，翼端付近の逆領域がほとんど

存在しない．例えば図3，図4で可視化した計算点内の翼断熱効率

最大の状況では，翼上面の後縁ごく近くに細く分布するのみであ

る．また滑り有り(対称)壁であることで壁面境界層が存在しなくな

り，全圧比が増大する傾向にある．一方，低流量側で全圧比がほ

ぼ一定であることは，翼面条件に加え，計算の進行方向に因るヒ

ステリシスや，プリズム層数の不足による低解像度などが原因と

考えられる．  

計算結果の格子密度依存性の調査も課題である．文献(21)は，構

造格子による結果であるが，CFD で乱流モデルの比較のほか SA

モデルでの格子依存性の調査も行っており，チョーク時の修正流

量に格子密度依存性は見られず，翼断熱効率と全圧比は増大する

側に収束するとしている．非構造格子でも計算結果の格子密度依

存を調査し，チョーク流量や性能値の収束挙動が同様の傾向にな

るかの確認や衝撃波像の変化，翼前縁，後縁の微小な剥離域の有

無(格子の部分的な粗さが一因と考えられる)の調査が必要である． 

本研究では，非構造格子によるRotor 67回転駆動状態における

内部流計算を行い，前述の通り幾つかの課題が明らかになった．

今後の計算ではスライディングメッシュ法の乱流断熱壁計算や重

合格子計算を行い，実験との一致度の向上を図るとともに，機体

との統合を進めている． 
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