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レイノルズ数 1,600,000 における翼周りの LES: 乱流剥離とその制御 

LES of an airfoil flow at Reynolds number 1,600,000: turbulent separation and its control 
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Large-eddy simulation of a separated flow over NACA0015 at Reynolds number 1,600,000 with angle of attack 20.1 

degs is conducted to clarify the feature of turbulent separation at high Reynolds number.  The total number of grid point 

is approximately one billion, and a high order scheme is used in this simulation. The LES result agrees with experiment 

data in terms of the laminar-separation bubble region, the locations of reattachment point and second separation point 

from surface pressure distribution. The laminar-separation bubble is formed near the leading edge with turbulent 

transition. Then turbulent boundary layer develops over the airfoil surface and the flow is separated as turbulent flow. 

Here, chordwise velocities in the attached region correspond to the profile of developed turbulent boundary layer. Flow 

structures at Re=1,600,000 are compared to those at Re=63,000 from the viewpoint of the turbulent transition, separation 

behavior, space and time scale. The most non-dimensional unstable frequency near the laminar separation bubble of 

Re=1,600,000 is approximately 10 times of that of Re=63,000. The flow length scale at transition point of Re=1,600,000 

is approximately 1/15 times of that of Re=63,000. In addition, the preliminary results of the separation control by a DBD 

plasma actuator with various design parameters are presented. 

 

 

１． 緒論 

流体機器周りの流れにおいて生じる「剥離」を制御することは，

機器の性能向上や騒音の低減のために極めて重要であり，数多く

の方法が発案され実用化されている．近年では，DBDプラズマア

クチュエータやシンセティックジェットといったマイクロデバイ

スを用いた剥離制御に大きな注目が集まっている[1][2]．これらのデ

バイスは，従来用いられてきた定常型のジェット装置とは異なり，

局所的な変動を剥離せん断層に加えることで流れを制御する．そ

の中でも，DBD プラズマアクチュエータは構造が単純で，素早

い応答性をもち，消費エネルギーが少ないといった利点があり，

近年，その研究論文数は飛躍的に増加している[3]-[5]．特に低レイ

ノルズ数流れにおける層流剥離制御に関する研究は非常に多く，

DBD プラズマアクチュエータによる層流剥離制御の有効性はほ

ぼ実証されている[6][7]．我々の研究グループでも，低レイノルズ数

(Rec=63,000)および中レイノルズ数(Rec=260,000)におけるプラズマ

アクチュエータを用いた翼周り層流剥離制御の Large-eddy 

simulation (LES)を行い，層流剥離制御メカニズムや効果的なプラ

ズマアクチュエータ設計パラメータに関する知見を得ている[8]-[11]． 

これら低・中レイノルズ数での層流剥離制御においては剥離せ

ん断層における乱流遷移の促進が重要な役割を果たしており，剥

離点付近で流れを乱流へと遷移させることで主流の運動量を境界

層内に供給し，再付着を導くというプロセスが層流剥離制御にお

いて最も効果的な方法となる．DBDプラズマアクチュエータはそ

の制御性の良さから，乱流遷移促進を引き金とした間接的な運動

量供給による剥離制御において極めて大きな利点を有している．

しかしながら，大型・高速の流体機器周りの流れは，レイノルズ

数が 106 を超える高レイノルズ数での流れがほとんどであり，流

れも層流状態で剥離するのではなく，乱流状態で剥離する[12][13]．

乱流剥離では強い逆圧力勾配によって乱流状態の流れが剥離する

ため，層流剥離制御で効果的であったせん断層の乱流遷移を促進

するというメカニズムをそのまま適用可能であるかは不明である
[14][15]．そのため，高レイノルズ数下での翼周り乱流剥離制御を実

現するためには，翼周りにおける乱流剥離現象を詳細に解析し，

その特徴を把握するとともに低・中レイノルズ数における層流剥

離との違いを明確化することが必要不可欠である． 

 本研究では，レイノルズ数1,600,000における翼周り流れの LES

を行い，高レイノルズ数での乱流剥離現象について調べることで，

乱流剥離制御に有用となる知見を得ることを目的としている．加

えて，本知見に基づいて進められているDBDプラズマアクチュエ

ータを用いた翼周り乱流剥離制御について，現段階で得られてい

る結果を報告する．  

 

２． 解析モデル 

(1) 支配方程式および計算手法 

支配方程式には連続の式，運動量保存式，エネルギー保存式を

用い，補助方程式として理想気体の状態方程式を用いた．より詳
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細な計算方法については別文献[8]を参照されたい．計算には

ISAS/JAXA で開発された圧縮性流体解析ソルバーLANS3D を用

いた．メトリックス，ジャコビアン，対流項および粘性項の離散

化には従来の圧縮性スキームに比べて解像度が高い 6 次精度のコ

ンパクト差分[16]を用いた．境界から 1点目と 2点目は 2次精度の

陽的差分を用いた．高周波の数値振動を抑えるために10次精度3

重対角フィルターを使用した[17]．フィルター係数はαf=0.485とし

た．時間積分法には 2次精度 3点後退差分に内部反復 5回を入れ

た，ADI-SGS陰解法を用いた[18]．無次元時間刻み幅は，音速に基

づく最大クーラン数が7程度となる0.000034とした．通常のLES

であれば陽的なサブグリッドスケールモデルが必要であるが，今

回は乱流のサブグリッドスケールモデルの効果は前述したフィル

ターが担うと考え，陽的なモデルを用いない Implicit LES を用い

た，外部境界は静圧を一様流圧力に固定し，壁面は滑り無しの断

熱条件を用いた．また解析対象が 2 次元形状なので側面の両端は

周期境界条件とした．計算には京コンピュータの 1,984 ノードを

使用した．計算時間は tu∞/c =8までで約300時間である． 

 

(2) 計算対象及び計算格子 

計算対象はNACA0015翼周りの流れで，スパン方向が一様であ

る 2次元翼形状とした．計算領域は翼弦長 cに対して 25cとし，

スパン長は0.05cとした．図1に各方向10点置きの計算格子を示

す．計算格子には C 型格子を用い，各方向の格子点数はξ××

4001×609×409 で，総格子点数は約 10 億点である．流れが付

着している領域における最大格子幅はx+
max 20コード方向, 

y+
maxスパン方向 15, z+

max 1壁垂直方向であり，これは壁乱

流のLESとして十分に高い解像度を有している[19]．ここで，上付

きの+は壁面量であり，壁面摩擦速度(u)と動粘性係数によって無

次元化された値である． 

 

(3) 計算条件 

一様流マッハ数は計算効率の点から圧縮性の無視できる範囲で

可能な限り大きい値とし，M∞=0.2に設定した．一様流レイノルズ

数はコード長を代表長としてRec=1,600,000とした[20]．また，プラン

トル数は0.72である．迎角は前縁付近で乱流剥離が生じるα=20.11°

である．  

 

３． 結果と考察 

３－１．高レイノルズ数翼周り乱流剥離流れの特徴 

図 2 はある瞬間における翼周囲の流れ場を示しており，等値面

は速度勾配テンソルの第二不変量（Q=1,000）である．ここで，等

値面は主流方向速度(u)で色付けされている．図より流れが前縁付

近で乱流剥離し，細かい渦で形成された剥離せん断層が翼上方に

発達していく様子がわかる．ここでは，このような大規模な剥離

を伴う高レイノルズ数翼周り流れの剥離制御指針を得るため，流

れ場の特徴について概観する． 

図3は別の時刻における翼周囲の流れ場の side-viewである．等

値面のQ値と色付けは図2と同じとした．流れは前縁付近で一度

剥離した後(1st separation)，コード長の 2.5%付近で乱流再付着(1st 

reattachment)するため，前縁付近に層流剥離泡が形成される．再付

着した流れは翼面に沿って乱流境界層を形成し，14.5%付近で再び

剥離する(2nd separation)．これは前縁付近の層流剥離とは異なり，

乱流状態の流れが剥離する乱流剥離となっている．この剥離せん

断層のせん断層厚さが剥離後に増加していく様子が確認できる．

Fig. 1 Computational grids (every 10 points). 

Overview Sideview 

Fig. 2 Iso-surfaces of the second invariant of the gradient tensors 

colored with chordwise velocity. 

0.0 0.4 
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Fig. 3 Instantaneous flow field in a side-view plane. 
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また，本時刻においては，40%付近にスパン方向に軸を持つ大規模

渦が生じている．さらに，より後流において大規模な渦と壁面と

の干渉で生じた細かい渦構造が壁面付近に存在していることがわ

かる．主流方向速度の分布より，これらの領域では速度が負の値

となる逆流領域となっている． 

図4は図3と同時刻における流れ場の top-viewである．ただし，

主流方向の領域は再付着位置近傍から乱流剥離前の 10%付近まで

を示している．図 4(a)は速度勾配テンソルの第二不変量の等値面

であるが，図2および3とは異なるQ値(Q=33,000)を用いており，

より強い回転運動を有する渦構造を示している．図 4(b)は壁面付

近の主流方向速度である．図4(a)より，層流剥離した流れが，スパ

ン方向に軸を持つ渦構造の崩壊によってより細かい三次元的な渦

を生じさせ，乱流へと遷移していく様子がわかる．これは図 4(b)

において再付着点前後で壁面付近にスパン方向の細かい速度変動

が生じていることからも確認できる．この再付着点付近において

は，三次元的な細かな渦はスパン方向に一様に分布しておらず，

スパン方向に分断されたいくつかの渦クラスターを形成している．

これらのクラスター構造は後流にいくにつれて弱まり，スパン方

向にはより一様な流れとなっていく．また，図の観察から渦の数

密度は再付着点直後が最も高くなっており，後流にいくにつれて

強い渦構造は消失している．図 5 は再付着点付近における渦構造

を示しており，図 4 よりもさらに強い渦構造を示している

(Q=100,000)．この図より，スパン方向に軸を持つ渦が崩壊した後

に形成された壁面付近のヘアピン型の渦が多数観察できる．これ

らヘアピン型の渦構造は壁乱流において特徴的な構造である．ヘ

アピン渦は後流にいくにつれて減少していき，乱流剥離付近では

流れ方向に軸を持つ渦がより多く観察される．  

 

３－２．流れ場の平均分布 

図 6 は時間およびスパン方向に平均した主流方向速度と乱流エ

ネルギー(TKE)の分布を示している．ここで，時間平均の区間は0 

≤ tu∞/c ≤ 8である．それぞれの図において白枠で囲われている部分

は前縁付近を拡大した図となっている．平均主流方向速度より，

前縁付近で剥離泡を生じた流れは約 14.5%で大規模剥離し，翼上

方に逆流領域を形成している．平均乱流運動エネルギーの拡大図

より，前縁付近でTKEが上昇している領域が存在していることが

わかる．この領域において流れが乱流へと遷移し，乱流再付着が

生じている． 

図 7は翼周りの圧力係数(Cp)と摩擦抗力係数(Cf)の分布を示して

いる．圧力係数の分布には実験値も合わせて載せている[20]．圧力

係数の分布より，実験に比べて計算の方がサクションピークがよ

り高くなっているが，層流剥離と再付着，乱流剥離の位置は実験

とほぼ一致していることがわかる．また，計算では後縁付近に圧

力の山ができてきるが，これは後縁渦の影響であり，時間平均を

Fig. 5 Vortex structures at the 1st reattachment point. 

0.0 0.4 
u/a∞ 

Fig. 4 Instantaneous flow field in a top-view plane.  

(a) Iso-surfaces of the second invariant gradient tensors 

colored with chordwise velocity. 
(b) Chordwise velocity near the wall. 
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より長く取れば改善されるものと考えられる．摩擦抗力係数の分

布より，前縁付近で流れが一時的に層流で剥離するため摩擦抗力

は負の値を示している．剥離後の乱流再付着で抗力は急激に増加

するが，境界層の発達ともに摩擦抗力は減少していき，乱流剥離

によって再び摩擦抗力係数は負となる． 

図 8 はコード方向の各位置における平均主流方向速度の壁面垂

直方向(zw)分布を示している．ここで，LinearとLog lawの分布は

それぞれ，下記の式から求めた値となっている． 

𝑢+ = 𝑧𝑤
+     (1) 

 

𝑢+ = 2.5 ∗ ln⁡(𝑧𝑤
+) + 5.05   (2) 

 

図8より，乱流再付着後の5%, 7.5%および10%位置では，速度

分布は粘性底層と対数領域においてそれぞれ Linearと Log lawの

分布に乗っており，これらの領域では発達した乱流境界層を形成

していることがわかる．これに対して，1%位置では層流の分布に

近いが剥離流れのために一致はしていない．また，15%と 20%位

置では速度分布は乱流境界層のそれと異なっており，これらの領

域では流れが壁面から剥離していることがわかる． 
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３－３．流れ場の時間スケールおよび空間スケール 

図9はコード方向各位置におけるパワースペクトル密度を示し

ている．ここでパワースペクトルは次式を用いて無次元化した． 

 𝑃𝑆𝐷∗ =
𝑃𝑆𝐷

𝑢∞
2

𝑐

𝑢∞
    (3) 

スペクトルは壁垂直方向に沿って TKE が最大値を示す位置で取

得しており，横軸は周波数をコード長と一様流速で無次元化した

ストローハル数である．0 ≤ tu∞/c ≤ 8区間の主流方向速度に対して

FFT を施し，スパン方向に平均した．オレンジの線は-5/3 乗則を

表している． 

 図 9左図より，2.5%の再付着位置付近において高周波数側に鋭

いピークが観察される．これらは再付着位置において放出される

スパン方向渦の周波数(St≈100)およびその高調波に相当している． 

また，この位置で-5/3 乗則に相当する慣性小領域が形成されはじ

めており，乱流へと遷移していく過程にあることがわかる．5%，

7.5%, 10%位置では流れは完全に乱流へと遷移しており，明確な慣

性小領域が観察される．図 9 右図より，剥離後は低周波側のパワ

ースペクトルが増加していることがわかる．40%の位置において

St≈2と St≈4にピークが見られる．これらは 3-1で示した，乱流剥

離せん断層において形成される大規模な渦構造の周波数に相当し

ている．低レイノルズ数(Re=63,000)の翼周り剥離流れのLES結果
[9][10]と比較すると，層流剥離せん断層の不安定周波数(St≈100)は低

レイノルズ数に比べて10倍程度となっている． 

 図 10 は主流方向速度変動の自己相関係数のスパン方向分布で

あり，コード方向の各位置について示している．自己相関係数は

次式で求めた． 

𝑅𝑢′𝑢′(𝑟, 𝑡) =
1
𝑁𝜂⁄ ∑ 𝑢′(𝑘,𝑡)𝑢′(𝑘+𝑟,𝑡)

𝑘=𝑁𝜂
𝑘=1

1
𝑁𝜂⁄ ∑ 𝑢′(𝑘,𝑡)2

𝑘=𝑁𝜂
k=1

  (4) 

ここで，kはコード方向インデックスであり Nは η方向の格子

点数である，算出位置はスペクトルと同じく，壁垂直方向にTKE

が最大となる位置である．図より，15%位置までの自己相関係数は

半スパン長位置で 0 程度になっており，これらの領域では本計算

のスパン方向領域は十分であるといえる．剥離後の 20%位置にお

いて相関係数は0に戻らず，スパン領域が十分ではない．これは，

剥離後は流れの渦スケールが拡大するためである．上記周波数の

場合と同様に低レイノルズ数の結果と比較すると，例えば流れの

スケールが最も小さい2.5%位置で，y/c=0から自己相関係数が0ま

で減少する位置は0.0008cであり，これは剥離泡を有する低レイノ

ルズ数流れの乱流再付着位置で同様に算出したスケールの1/15程

度となっている． 

 

４． DBD プラズマアクチュエータを用いた高レイノルズ数におけ

る乱流剥離制御 

 上に示した乱流剥離の解析結果を踏まえ，現在，DBDプラズマ

アクチュエータを用いた高レイノルズ数乱流剥離制御のLESを行

っている．これらの計算では，アクチュエータ位置，バースト周

波数，投入運動量などをパラメータとして変化させ，最も効果的

に剥離制御が行えるアクチュエータの設計パラメータについて検

討している． 

アクチュエータ位置は翼前縁(0%)，再付着位置(2.5%)，乱流剥離

点位置(14.5%)と変化させ，本研究から得られた特徴的なポイント

と，過去の研究[21]において効果的とされている場所(0%)に配置す

ることで，アクチュエータ設置位置の効果を調べる． 

バースト周波数も，過去の研究[21]において効果的とされている

周波数(F+=1)，再付着位置での不安定周波数(F+=100)，後流での大

規模渦の周波数(F+=4)等々に基づいて設定している．ただしここで，

F+はコード長と一様流流速から無次元化された周波数である． 

図11は，アクチュエータの設計パラメータが異なるそれぞれの

ケースにおける瞬間場について示している．現在までの計算結果

から，制御効果に対する設計パラメータの影響がわかりはじめて

いる．特に，低・中レイノルズ数に比べてその効果は弱いまでも，

Fig. 9 Power spectra of chordwise velocity. 
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Fig. 10 Autocorrelation functions of u’ in spanwise direction. 
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バーストモードで制御効果がでている点は注目に値する． 

ただし，現在までの計算では，多くのケースが定常には達して

おらず，それぞれのケースのより詳細な解析は，計算をさらに進

めたのちに随時報告する予定である． 

 

５. 結論 

 本研究では，レイノルズ数 1,600,000 における翼周り流れの

Large-eddy simulationを行い，高レイノルズ数での乱流剥離現象に

ついて以下の知見を得た． 

(1) 流れ場は，前縁付近での層流剥離，乱流再付着，乱流境界層

の発達，乱流剥離，剥離せん断層における大規模渦の形成と

いった特徴を有する． 

(2) 前縁付近の層流剥離においては，スパン方向に軸を持つ渦の

崩壊から生成される三次元的な細かい渦構造によって乱流遷

移が促進され，乱流再付着を導く． 

(3) 再付着点から乱流剥離までの領域においては壁面量で無次元

化された平均分布は発達した乱流境界層と同様の分布を示す

が，層流剥離泡と乱流剥離後の平均速度分布は異なる分布と

なる． 

(4) 周波数特性は場所によって異なり，再付着点位置近傍ではSt

≈100 とその高調波，剥離後のせん断層では St≈4 のピークが

観察される． 

(5) 低レイノルズ数の流れと比較すると，再付着点近傍でピーク

を持つ周波数は10倍程度，長さスケールは1/15程度となる． 

(6) DBD プラズマアクチュエータによる乱流剥離制御において，

バーストモードを用いた場合でも剥離の抑制効果が確認され

た． 
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