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風車遠方後流における翼端渦の寄与 

The effect of tip vortex in the far wake of a wind turbine 
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For designing of wind farms, we need to consider the appropriate installation distance between wind turbines because 

wind-turbine wakes cause decrease of outputs to the following wind turbines. According to other studies, velocity loss 

in a wind-turbine wake lasts long because of tip vortices from blades. In order to set the optimum distance, we need to 

understand the behavior of tip vortices. However, nobody knows it because a wind-turbine wake is difficult to measure. 

In this study, we focus on the structure of tip vortex and its effect in the far wake by using CFD. In order to capture the 

tip vortex adequately, we applied high resolution grid and a solver suitable for rotational blades (rFlow3D). We confirm 

the validity of the simulation by comparing with the results of MEXICO experiments and discuss about the destruction 

of tip vortices and mixing process with the main flow. 

 

１．緒言 

 近年，地球温暖化に代表される環境問題や化石燃料枯渇への懸

念から再生可能エネルギへの注目が高まっている．数ある代替エ

ネルギの中でも風力エネルギは高い変換効率と廉価な発電コスト

が特徴であり，今後の普及が期待されている．着実に導入が進む

風力発電であるが，事業としての採算性を確保する為には，1つの

サイトに複数台の風車を設置するウインドファームが望ましい運

営形態といえる．集積化によるメンテナンス費用と送電線のコス

ト削減がウインドファームの大きなメリットとして挙げられるが，

同時に弊害も存在する．密な風車配置においては，ある風車の後

流域に位置する別の風車は速度欠損および回転翼による渦を受け

ることになる．故に後続の風車は発電量や寿命が低下し，性能を

十分に発揮できない．したがって，大規模ウインドファームの設

計において風車設置間隔は発電所全体の発電量及び個々の風車の

寿命を左右する重要なパラメータとなる．国土交通省と環境省の

示す目安によれば，主流方向に風車直径の10倍の設置間隔を確保

することが望ましい(1)とされているが，工学的検討による証明はさ

れておらず，更なる検証が必要とされている．しかし，近年大型

化が進む風車において実スケールの実験は困難であり，代替とし

て CFD(Computational Fluid Dynamics)が有効な解析手段となる．

CFDによる解析は風速計やPIV計測による特定の点または面の情

報とは異なり，空間全体のデータを得ることができる為，風車後

流のような広範囲の流れ場における構造解析においては非常に有

力なツールである． 

以上の理由から CFD を使用した風車後流解析の事例は幾つか

存在している．内田ら(2)が行ったアクチュエータディスク近似によ

る CFD によれば，風車直径 10 倍の後流位置において 30~40%の

速度欠損が存在しており，最適な風車設置間隔については疑問が

残る結果となっている．更に内田らは運転時の風車後流と風車と

同直径を持つ静止円盤の後流の比較を行っており，風車翼から発

生する翼端渦が主流との運動量交換を阻害することによって後流

の速度回復を遅らせていることが明らかになっている． 

 このようなモデル化を用いた後流解析は計算コストを抑えるこ

とができる為，ウインドファーム全体の解析に対して有用である．

一方で風車を回転円盤や揚力線として置き換える関係上，風車ブ

レードの実形状に由来する影響を再現できないというデメリット

も存在する．後流構造をより詳細に解析するには，風車実形状で

のCFDによる翼端渦の評価が不可欠である．さらに計算リソース

への要求として渦の解像に向けた高次空間精度と，回転翼の再現

に対応したソルバが必要となる． 

 これらの要求を満たすソルバとして，宇宙航空研究開発機構

（JAXA）が開発したヘリコプタ用CFDツールの rFlow3D(3,4)があ

る．rFlow3D の達成目標の 1 つにヘリコプタの翼端渦を適切に捉

えることが挙げられており，詳細な渦解析を達成している(3)．更に

ヘリコプタと風車の力学的特性が似通っていることから風車の

CFDにも適用されており，全機性能の予測に十分利用可能である

ことが示されている(4)． 

 本研究では rFlow3Dを用いて風車遠方後流に主眼を置いたCFD

を実施した．後流現象の肝となる翼端渦について着目し，その崩

壊過程と主流方向の運動エネルギ回復の関係についての議論を行

う． 

 

２．計算手法 

 本計算には，JAXA 開発の CFD ソルバ rFlow3D を用いた．

rFlow3D はヘリコプタの全機性能の解析の為に開発されたコード

であり，回転翼とその周りの渦構造解析に適した設計となってい

る．rFlow3D では構造格子である 2種類の背景格子(Inner/Outer)，

ブレード格子，非構造格子の胴体格子から成る重合格子系を扱う

ことで流体解析を行う．Inner背景格子を詳細にすることで局所的

な高解像度化が実現可能であり，本計算においては後流構造を詳

細に捉える為，Inner背景格子では特にメッシュサイズの小さい格

子を用いる．ブレード格子では移動重合格子法によって回転翼の
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再現が可能である．ブレードの回りに生成された内部構造格子が

ブレードと共に移動し，背景格子との間でデータを受け渡しなが

ら計算が進行する．なお，格子間のデータの受け渡しにはTri-Linear

補間法を用いている．胴体格子については今回使用していないが，

非構造格子による複雑形状の表現が可能であり，タワーやナセル

を計算に加えることができる．しかし，今回は計算リソースを後

流構造解析に割く為に除外した．rFlow3D の計算スキームについ

て表1に示す．各格子において圧縮性 Navier-Stokes方程式を4次

の離散化スキームである 4th order Compact MUSCL TVD interop-

lation(FCMT)(3)と SLAU(5)によって離散化している．FCMT によっ

て翼端渦を捉える為の高次空間精度を確保し，全速度型スキーム

であるSLAUによってスパン位置によってレイノルズ数が大きく

異なる回転翼の計算に対応している． 

 

Table 1 Specifications of rFlow3D 

支配方程式 圧縮性 Navier-Stokes 方程式 

空間離散化 Cell-vertex 有限体積法 (背景格子) 

Cell-centered 有限体積法 (ブレード格子) 

時間積分法 4th order Runge-Kutta法 (背景格子) 

LU-SGS/LU-DUR 陰解法 (ブレード格子) 

非粘性流束 SLAU 

再構築法 4th order Compact MUSCL TVD interpolation法 

乱流モデル Spalart-Allmaras(6) / なし(擬似DNS) 

 

 

３．解析条件 

 本計算の対象として，MEXICO(Model Experiments in Controlled 

Condition)風洞試験(7,8,9)に用いられた模型風車を使用する．

MEXICO風洞試験ではPIVによる風車近傍後流の計測が実施され

ており，後流構造におけるCFDの妥当性検証に適した風車である．

風車諸元及び実験条件を表 2 に示す．レイノルズ数は翼弦長を基

準とした値で 105~106程度とあまり大きくはないが，MEXICO 模

型風車においてはブレード上に乱流遷移の為のtripping tapeが使用

されている．翼面上での乱流遷移を考慮すれば，乱流モデルの使

用が適切であることも考えられる．したがって，本計算では 1 方

程式モデルである Spalart-Allmaras モデルを用いたものと乱流モ

デルを使用しない計算（擬似DNS）の2 ケースを実施し，乱流モ

デルによる影響を確認しつつ後流解析を行うことにした． 

 

Table 2 Wind turbine parameters and operational conditions   

翼枚数 3 

風車直径 [m] 4.5 

ブレード長さ [m] 2.04 

主流速度 [m/s] 15.0 

回転数 [rpm] 424.5 

代表長さ [m] 0.113(at 0.82R) 

Reynolds 数 8×105 

 

 次に本解析で使用した格子について図 1 に示す．計算の簡略化

の為ハブ，ナセル，タワーを除外した格子系になっており，3つの

ブレード格子と風車直径 D の 10 倍の後流域(10D)を覆う Inner 背

景格子と計算領域全体を覆う Outer 背景格子の 3 種類の構造格子

から成る．先述の通りブレード格子は設定した回転速度で移動す

ることができ，格子間で情報を交換しながら計算が進行すること

になる．Outer 背景格子においては詳細メッシュである Inner 背景

格子との境界面に格子を寄せることで格子点数を削減している． 

それぞれの格子の分割数及び解像度について表3に示す． 

 

 
Fig. 1 Computational grid 

 

Table 3 Overset grid details for wind turbine analysis 

Grid 分割数 

(I×J×K) 

領域サイズ 

(D = 4.5m) 

最小格子幅 

[m] 

ブレード

格子 

121×121×61 - 1.0e-5 

(y+≒1) 

Inner 

背景格子 

1311×187×187 10.5×1.3×

1.3 D 

0.036 

 

Outer 

背景格子 

151×101×101 14.5×5×5 D 0.036 

 

４．風車後流解析 

４．１ 巨視的渦特性の検証 

 本計算の結果について議論する．計算の妥当性の確認の為，ま

ずは実験データの存在する1Dまでの後流域についてMEXICO風

洞試験との比較を行う．大江ら(10)の研究によって rFlow3D を用い

たMEXICO風車の風車性能に関する評価は既に行われており，風

車性能に支配的な影響与える翼面上の圧力分布や風車回転面前後

の速度分布については良い一致を示している，本解析では特に翼

端渦に関する実験結果について検証を行う．図 5 に翼端渦の渦中

心位置の推移を示す．x方向およびy方向位置は風車直径D = 4.5 

mによって無次元化しており，x方向は主流方向を，y方向は正午

の方向を基準とした風車ブレードのアジマス角270°方向を表す．

原点は風車の回転中心であり，図 5 においてはブレード先端であ

る y = 0.5 D以降の値に注目して図示した．MEXICO風洞試験にお

いては 2つのカメラによるPIV計測の結果から渦位置の同定が行

われており(9)，それぞれのプロットは確認された渦中心位置を表し

ている．図5を見ると，X/D=0.8付近において擬似DNS解では渦

の広がりが過小評価しているものの，全体の傾向としては両ケー

スにおいて実験値とのよい一致を見せている．特に x=2.7 m 付近

において線形的に広がっていた渦位置が一時停滞する様子を再現

出来ていることから，MEXICO風車の後流の特徴を正確に捉えて

いると言える．  
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Fig. 2 Location of the vortex center 

 

 次に渦の巨視的な表現として，翼端渦の循環（Circulation）の比

較を行う．図3のように変数を定義すれば，循環Cは次の式で表

すことが出来る． 

 

Fig. 3 definition of circulation 

C =  ∮ 𝑉⃗ ∙ 𝑑𝑙   
(1)         

S面と直交する単位ベクトル𝑛⃗ を定義し，式1に対してストークス

の定理を適用すると， 

 ∮ 𝑉⃗ ∙ 𝑑𝑙 =  ∫ (∇ × 𝑉⃗ ) ∙ 𝑛⃗ 𝑑𝑆
𝑆

 

 

(2) 

ここで右辺の括弧内は渦度であり，渦度とは単位面積あたりの循

環だと理解できる．したがって，翼端渦周りにおいてセルの面積

と渦度を乗じることでマクロな渦塊としての循環量を算出できる．

循環は渦が持つ角運動量の総和を表現したものであり，循環量の

比較によってマクロな渦強さを評価できるものと考える．図 4 に

循環量の比較を示す．Spalart-Allmaras を用いた解（以下 SA 解），

擬似DNS 共に初期渦位置から x/D = 0.6付近にかけて実験値と良

好な一致が見られた．以上の渦位置と循環量の議論から，渦塊と

してのマクロな量を適切に評価できているものと判断できる，し

たがって，本計算の結果は風車直径の数倍のスケールである遠方

後流に対する寄与を考察する上では十分な精度の計算だと言える． 

 

 

Fig. 4 Integrated vortex strength 

 

 

４．２ 渦崩壊と速度欠損 

図 5 に後流における運動エネルギ回復の推移を示す．図 5 にお

いて縦軸は風車回転面の投影面積に存在する主流方向の運動エネ

ルギであり，風車に流入する運動エネルギで無次元化して表示し

た．擬似DNSとSA解の両方について，後流 2D付近で速度欠損

が最も大きくなる傾向が確認された．図 6 に示すように，この付

近は翼端渦の崩壊が進み，翼根渦との混合が開始する領域である．

渦が崩壊することで主流方向に垂直な速度成分の分布が広がり，

結果として主流方向の運動エネルギが減少していると考えられる．

図7の y方向速度コンターで確認してみると，1Dまでは風車スパ

ン中腹部に y 方向速度成分がほぼ存在していないのに対し，渦の

崩壊が進む 2D 以降では渦度分布に一致するように y 方向速度分

布が広がっていることが分かる．したがって 2D 付近における主

流方向運動エネルギの落ち込みは翼端渦の崩壊によって引き起こ

されたものと言える．3D地点では，翼端渦はブレード形状による

影響がほぼ失い，渦自体の強度も落ち込んでくる．主流方向運動

エネルギは増大に転じ，以後緩やかに回復していく．渦度が十分

小さくなる遠方後流においては渦度を無視できると考えられるが，

回復率の定量的評価を行う為には，渦度の存在しない純粋な速度

欠損が主流と完全に混ざる為に必要な距離を明らかにし，その比

較によって検証していく必要がある．速度欠損の定量的評価につ

いては今後の課題とする． 

 

Fig. 5 Residual kinetic energy in wake  

 

 

 
Fig. 6 Vorticity (upper: quasi-DNS lower: Spalart-Allmaras) 
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Fig. 7 Velocity profile of v (y direction) 

 

 

４．３ 微視的渦特性の評価 

次に翼端渦の微視的特性について議論する．ここでは局所的な

循環量である渦度に着目した解析を行う．渦度は速度の回転であ

るからその大きさは渦における最大速度差と渦サイズによって決

まることになる．したがって最大渦度に加え，渦のコア半径に着

目して検証を進めることとする．図 8 に翼端渦の中心における最

大渦度を，図 9 に同位置における翼端渦のコア半径のサイズにつ

いて実験値との比較を示す．初期渦に注目すると渦度について実

験値と CFD の結果で 10 倍程度の乖離が確認できるが，これはコ

ア半径のサイズによって説明ができる．コア半径のサイズは

MEXICO試験において20~40 mm程度であった．本計算で使用し

た Inner 背景格子においてセルサイズが一辺 36 mm であることを

考慮すれば，このサイズ以下であるMEXICO風洞試験のコア渦を

完全に解像することは不可能である．結果，図7に示すようにCFD

においては70~110 mmと倍以上のサイズが得られている．渦度は

速度変化の微分量の表現であり，その変化幅を表すコア半径に反

比例して増大する．したがって渦度における実験値とCFDとの乖

離は格子解像度の影響を強く受けているものと言える． 

 

 

 

Fig. 8 Vorticity at the vortex core center 

 

 

 

Fig. 9 size of the vortex core radius 

  

 

４．４ 乱流モデルの影響 

 最後に後流解析における乱流モデルの影響評価を行う．田辺ら

の報告(3)によると，大剥離が生じない付着状態での運転条件であ

るならば，層流仮定の下で計算を行っても全機性能予測には大き

な影響は無いとされている．MEXICO風洞試験においては tripping 

tapeの使用により層流剥離を避けている為，擬似DNS計算におい

て剥離の影響が見られた場合は乱流モデルの使用が適切だと言え

る．翼面からの剥離渦の有無を確認する為．図10に近傍後流にお

ける渦度の比較を示した．スパン中腹部の渦度分布を比較すると

SA解では弱く現れているスパン70%付近の渦列が，擬似DNSの

解においては顕著に現れていることが分かる．この位置に現れる

渦の可能性として(1)剥離渦と(2)スパン方向の揚力差による渦の 2

つが考えられる．図 11 のMEXICO 風車ブレードの翼型プロファ

イルと比較すると，スパン 50%付近と 70%付近が翼型の transition 

area となっており，揚力差による渦の発生源として妥当であると

考えられる．しかし，SA解においてはこの2つの transition areaに

て同程度の渦度が得られているのに対し，擬似DNS解においては

明らかにスパン 70%付近の渦度が過大である．これは純粋な数値

粘性の差によるものとは考えにくく，層流剥離によるものと考え

られる． 

 

 

 
Fig. 10 Vorticity at near wake (upper: quasi-DNS lower: Spalart-Allmaras) 
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Fig. 11 MEXICO blade profile(9) 

  

次に Inner背景格子における渦度の散逸を比較することで，乱

流モデルによる数値粘性の大きさを評価する．図12に翼端渦の

中心における渦度の比較を示す．後流1Dまでの渦度の大きさの

変化に着目すると，SA解において擬似DNSと同程度に渦度が保

持されており，数値粘性による渦度の減衰は顕著に見られない．

したがって，SAの使用による数値粘性が後流構造に重大な影響

を与えているとは考えにくい．翼近傍の渦列の妥当性から見ても

本計算においてはSA解のほうが良好な結果が得られているもの

と言えるだろう．渦度の変化に関して補足すると，格子解像度が

十分でない場合では過大な数値粘性が働き，急激に渦度が減衰し

ていく(11)．本計算においては渦度が保持されている為，巨視的視

点における渦を解像するに十分な格子解像度を有していると判断

できる． 

 

Fig. 12 Vorticity at the vortex core center 

 

５．まとめ 

 JAXAにおいて開発された回転翼機用CFDソルバrFlow3Dを用

いて MEXICO 風洞試験用風車の非定常 RANS 計算による後流解

析を行った．乱流モデルによる数値粘性の影響を考察しながら解

析を進めるため，Spalart-Allmaras モデルを用いたケースと乱流モ

デルを使用しない擬似 DNS の 2 ケースを実施し，まずは実験値

の存在する風車近傍後流域における翼端渦位置と循環量の比較を

行い，翼端渦の巨視的特性が適切に捉えられていることを確認し

た． 

 実験値の存在しない遠方後流においては，主流方向の運動エネ

ルギの回復と翼端渦の崩壊の関係に着目した．風車が主流のエネ

ルギを奪った後，後流域の運動エネルギは単調増加的に回復する

ものと思われたが，翼端渦の崩壊が進む 2D 付近において主流方

向に直交する速度成分への交換が起こり，主流方向の運動エネル

ギが極小値を取ることが示された．3D以降においては渦度自体が

減少し始め，同時に運動エネルギも回復に向かっていく様子が確

認できたが，定量的な評価には課題が残る．速度回復率の評価の

為には，今後渦なし条件における速度欠損回復のCFDを実施する

ことで比較対象とし，検証を進めていく必要があるだろう． 

 最後に微視的な渦特性として最大渦度とコア半径の比較を行っ

たが，MEXICO風洞試験におけるコア半径は本計算の最小格子サ

イズを下回っているため，今回のCFDではコア半径を適切に評価

するに至らなかった．コア半径は最大渦度の値に直接影響を及ぼ

す為，渦度の評価についても難色を示す結果となった． 

 今後は更なる現象解明を目指し，近傍後流における格子解像度

の改善や，主流に擾乱を加えることによる大気乱流のモデル化，

大気境界層の導入による実スケール風車に向けた解析を行う．ま

た，将来的には，rFlow3D の並列化によって複数台の風車を直列

配置した状況でのフルスケールCFDを実施し，ウインドファーム

の設計に向けたCFD解析手法の確立を目標としたい． 
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