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The article conducts a study to obtain guidelines for CFD grid spacing at wakes in order to precisely analyze vertical 
vortices emanating from a wing tip. We perform Reynolds averaged Navier-Stokes simulation about a rectangular wing 
whose every section is NACA0012 airfoil. Control parameters for grid generation, such as mesh densities on cross 
flow section planes downstream of the wing, a growth rate for grid spacing in the stream-wise direction and so on, are 
systematically changed and resulted vortex phenomena are discussed.  

 
１． はじめに 
 航空機の後流における流体現象は，その後流の発生原因である

航空機の空力的特徴を持つと考えられている．後流から空力特性

を推定する手法として，非接触で後流面の流速データを得られる

PIV（Particle Image Velocimetry）計測やPIVデータを使った圧力推

定(1)，流速および圧力から物体の抵抗値や揚力値を算出する後流

積分(2) が挙げられる．近年，航空機から発生する騒音解析で翼後

端部の渦現象が注目を集めていることもあり，後流情報を活用し

た研究の重要性が認識され始めている．縦渦を利用した空力デバ

イスに，翼表面上の剥離を抑える目的としたVortex Generator (VG)
がある．VG を取り付けることで主流における健全な流れを巻き

込み，境界層の剥離を抑えることは知られているが，剥離制御に

至る根本のメカニズムの解明には至っていない(3), (4)．さらに，大

型機の主翼や高揚力装置の端部から発せられる翼端渦によって小

型機が巻き込まれ，操縦困難となる事故の低減や，離着陸機体の

管制間隔を短くでき効率的な運航につながる(5)．これら事例から

も翼端から発せられる渦のメカニズム解明は重要視されている．

我々も後流に注目した研究を行っており，特に翼端から生じる縦

渦を詳細に捉えることに着目し研究を行っている． 
 本稿では1台のワークステーションでの計算で翼端の縦渦の現

象理解に十分な格子解像度の指針を得るために，後流面の格子を

等間隔に配置できる構造格子で解析を行った．そして，渦構造の

理解のために必要な翼端付近の格子分布を検討した． 
 
２． 計算手法 
２．１．計算モデル・格子 
計算対象はNACA0012翼型断面をもつ矩形翼である．翼のコー

ド長Cを基準長さとして無次元化している．翼形状はスパン長が

5 Cで，Fig. 1のように半スパン長の95%位置から滑らかに翼厚を

減少させ，100%（翼端）位置では厚み0となるようにした．また

翼端は y-z断面からみて，半スパン長の5%が長径，翼厚の半分が

短径となる半楕円形状とした．翼前縁の x座標を0 Cとし，y =0 C
を対称面とする半裁モデルで解析を行った． 
計算格子はFig. 2のような翼周りにC型，スパン方向にH型で

あるC-H型構造格子を用いた．本稿では翼端渦の軸方向と x軸方

向が一致することと，境界層付近の細かな格子を利用し格子数を

削減するために，Fig. 3 のように翼を回転させることで迎角を再

現した．格子点数は，翼周方向（J 方向）は翼表面に 119 点，後

流面に49×2点の計217点，クロスフロー面であるスパン方向（K
方向）と翼面から離れる方向（L 方向）については，翼端付近の

格子分布が等間隔となるようにした．格子領域について，原点は

翼前縁であり，x方向に-10 C ~11 C，y方向に0 C ~15 C，z方向は

-10 C ~ +10 C確保した．境界層の最小格子幅は5.77×10-6 Cである．

本稿で可視化する後流面と翼の位置関係をFig. 4に示す．中央に

示す半スパン長の翼が計算対象であり，翼後縁から1 C後方にあ

る x方向に垂直な断面が後流面（x =2.0 C）である．主流方向の流

れは x軸に平行に流入する． 
 

  
Fig. 1 Enlarged view of wing tip (x= 0.5C) 

 
２．２．CFD計算手法および条件 
 CFD計算のための流れ場条件は，一様流マッハ数M∞=0.82，迎

角α =4.86°，レイノルズ数Re =3.0×106である．本計算の解析手法

について，支配方程式は3次元圧縮性薄層近似N-S方程式であり，

移流項は3次精度，粘性項は2次精度とした．また，乱流モデル

はBaldwin-Lomaxである． 
 
２．３ 後流積分を用いた抵抗係数の算出 
本稿では後流面の情報から抵抗係数を得ることで，渦の捉え方と

抵抗値の関連を知るために，表面積分法ではなく後流積分法(6), (7)

から抵抗値を算出した．また，揚力の発生に伴う抵抗である誘導

抵抗についても，抵抗分解することで算出した． 
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Fig. 2 C-H type grid and enlarged view of wing 

 

    
Fig. 3 Grid distribution (y= 0.0C) 

 

 
Fig. 4 Positional relationship between the semi-span wing  

and the cross-flow plane 
 
まず後流積分法の導入のために，Fig. 5 のような積分路を考え

る．一様流の速度を𝑈∞，翼表面積を𝑆0，主流と垂直方向の断面

を𝑆2とする．𝑆2は翼の下流であればどの位置でもよいとしている． 
 以下に検査体積の運動量保存束から導出される後流積分法の基

本式を示す． 
 

 𝐷 = � [𝜌𝑢(𝑈∞ − 𝑢) + (𝑃∞ − 𝑃)]𝑑𝑆
𝑆2

 (2.1) 

 
ここで，𝜌，𝑢，𝑃はそれぞれ𝑆2面における密度，主流方向速度，

圧力である．添え字∞は一様流における物理量であることを示し

ている． 
続いて，式(2.1)を抵抗要素ごとに分解した際に得られる，誘導抵

抗の式(2.2)に示す． 
 

 𝐷𝑖 = �
𝜌∞
2

(𝑣2 + 𝑤2)𝑑𝑆
𝑆2

 

        −∬ 𝜌∞
2

(1 −𝑀∞
2 )(Δ𝑢)2𝑑𝑆𝑆2

 

(2.2) 

 
ただし，𝑣，𝑤は𝑆2面上の y方向，z方向の速度成分であり，𝛥𝑢は
x方向の速度の一様流との差 (𝑢 − 𝑈∞)である． 
 

 
Fig.5 Integral path of Wake Integration 

 
３． クロスフロー断面の格子細分化 
 翼端渦の構造を精度良く捉えるためにはどの程度格子幅を細か

くすれば十分であるかを示すために，翼端付近の格子を等間隔に

細分化した． 
３．１．格子幅と細分化範囲 
等間隔格子幅は翼のコード長に対して，0.8%, 0.4%, 0.2%, 0.1%

の4ケースの比較を行う．また細分化範囲はy方向2.33 C~ 2.53 C，
z方向 -0.165 C~ 0.165 Cである．後述の翼後縁から流出境界まで

の主流方向の格子成長率は 1.20 である．翼端付近の後流面（x= 
2.0C）の格子分布を Fig. 6 に示し，スパン方向と翼垂直方向の格

子数をTable 1に示す． 
 

  
(a) 0.8% (b) 0.4% 

  
(c) 0.2% (d) 0.1% 

Fig. 6 Grid distribution near the wing tip (x= 2.0C) 
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Table 1 Number of grid points of each grid types 
 (a) 0.8% (b) 0.4% (c) 0.2% (d) 0.1% 

Total grid 1,892,674 3,144,330 6,972,210 15,876,154 

Free-stream 217 217 217 217 

Spanwise 98 138 210 314 

Normal to 
the body 

89 105 153 233 

 
３．２．各格子の可視化と流速分布の比較 
 Fig. 5で示した格子種類での後流面（x= 2.0C）における x方向

の流速分布と円周方向速度（ 𝑉𝜃 = √𝑣2 + 𝑤2 ）をFig. 7とFig. 8

にそれぞれ示し，Fig. 9 に(d) 0.1% において翼端付近の後流面（x= 
2.0）の x方向の速度が最小となる(y, z)= (2.417 C, 7.101×10-2 C)を z
軸上に抽出し，各格子幅で比較したものを示す． 
 

 

  
(a) 0.8% (b) 0.4% 

  
(c) 0.2% (d) 0.1% 

Fig. 7 x direction velocity distribution of each grid types (x= 2.0C) 
 
 

Fig. 7の後流面（x= 2.0C）における x方向の流速分布より，等

間隔格子幅が小さくなるほど渦外部の一様流の流れを巻き込む様

子を捉えられており，x 方向の流速が加速された領域が渦内部ま

で続いていることがわかる．この領域ではFig. 9の z= -0.02C付近

を見てもわかるように，一様流よりも流速は大きいため渦を主流

方向へと引っ張る要素となっていると考えられる．また，(a) 0.8%
と(b) 0.4%でみられた渦上方の速度欠損域が小さくなった．これら

の変化は格子が細分化されたことによって数値拡散が減少したた

めであると考えられる． 
 さらにFig. 8の円周方向の速度分布について，(d) 0.10%の渦中

心(y, z)= (2.42C, 6.70×10-2C) では円周方向速度 𝑉𝜃 =1.19×10-2と0
に近く，半径方向に大きくなるほど速度が大きくなり，渦外にな

ると流速が低下していることがわかる． 
 

 

 

  
(a) 0.8% (b) 0.4% 

  
(c) 0.2% (d) 0.1% 

Fig. 8 Tangential velocity distribution of each grid types (x= 2.0C) 
 
 

 
Fig. 9  The x direction velocity on the z axis (y= 2.417C) 

 
 

Fig. 9 の渦中心を通る x 方向の流速について，最も流速の低い 

z= 0.05 C~0.10 Cでは(a) 0.1%と(b) 0.2%，(c) 0.4%と(d) 0.8%にそれ

ぞれに大きな変化はないことから，格子幅がある程度細かくなけ

れば渦中心は捉えられないことがわかる．また，格子幅が大きく

なるにつれ速度変化が鈍っており，速度変動は緩やかとなること

が定量的に評価できた． 
これらの結果より，格子幅の細かさは渦現象を詳細に捉えるこ

とに加え，細かな速度変動の捕捉に関連していると考えられる．  
 
３．３ 誘導抵抗の比較 
２．３の式(2.2) に示した後流積分法から得られる誘導抵抗を格

子間隔ごとに比較した．対象とする後流データはFig. 6~8で可視

化した後流面 x= 2.0C である．その面の全領域で積分した結果を

Fig. 10に示す． 
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Fig.10 Relationship between induced drag and grid types 

 
 
 Fig. 10の各格子と誘導抵抗の関係より，(a) 0.8%と(d) 0.1%では

3.90ct （1ct=10-4）の差が生じており，格子間隔が小さくなるほど

誘導抵抗が増加していることがわかる．これはFig. 8の円周方向

速度成分を見てもわかるように，格子を細分化したことで y方向

と z 方向の速度成分が大きくなり，抵抗が増加し，より正しい物

理現象の再現が行えたのではないかと考えている． 
  
４． 翼後縁から流出境界における主流方向格子分布変更 
 前節ではクロスフロー面を細分化することで，翼端渦の形状が

どのように変化するかに注目した．ここでは，後流が伝播する方

向である翼後縁（x= 1.0C）から流出境界（x= 11.0C）までの主流

方向の格子分布が渦構造に与える影響を比較した． 
４．１ 格子分布 
 前節で比較した翼後縁から流出境界付近までの格子成長率は

1.20であるが，ここでは格子成長率1.05, 1.10, 1.20の計3ケース

の比較を行った．主流方向の格子分布に依存した流れ場の影響を

みるために，クロスフロー断面の格子分布はFig. 6の(c) 0.2%を用

いた．上記の3ケースの対称面（y= 0C）における翼後縁付近の格

子分布を Fig. 11 に示し，翼後縁から流出境界までの格子点数を

Table 2に示す． 
 
 

  
(a) 1.20 (b) 1.10 

 
(c) 1.05 

Fig.11 Grid distribution near the trailing edge (y= 0C) 
 
 

Table 2 Number of grid points of each grid growth rate 

 
Grid growth rate 

(a) 1.20 (b) 1.10 (c) 1.05 

Total grid 6,972,210 8,514,450 11,084,850 

Free-stream 217 265 345 

Trailing edge to 
Outflow boundary 

49 153 113 

 
 
４．２．可視化図と空力係数の比較 
 Fig. 11 に示した格子の後流面（x=2.0C）における翼端付近の x
方向の渦度分布をFig. 12に示す．また，翼端渦の拡散の様子を可

視化するために，x= 0.8C~ 2.0Cまでを0.1C刻みの後流を格子成長

率(a)1.20と(c)1.05について x方向の渦度で比較した．その渦度の

正と負の成分についてFig. 13，Fig. 14にそれぞれ示す．さらに後

流面 x= 2.0C の全領域を積分することで得られた各格子成長率の

抵抗係数をTable 3に示す． 
 

 

  
(a) 1.20 (b) 1.10 

 
(c) 1.05 

Fig.12 x direction vorticity distribution of each grid growth rate (x= 2.0C) 
 
Fig. 12の後流面（x= 2.0C）における x方向の渦度分布より，格子

成長率が(a) 1.20と(b) 1.10では z = 0C付近にある境界層の細かい

格子の影響によって，翼の上下を境に途切れた分布となっていた

が，(c) 1.05ではそれが改善された．また，(c)1.05の翼端渦の左隣

である y= 2.35C付近に渦度が負となる分布が見られた．これは翼

端渦の生成と同時に副次的に生じた2次渦であると考えられる． 
翼端渦の下流への伝達について，Fig. 13の正の渦度分布ではど

ちらの格子も翼端渦を捉えることができていたが，主流方向へ大

きくなるほど翼端渦まわりの渦度が0に近い領域が(c) 1.05では現

れておらず，輪郭がはっきりした．また，Fig. 14の負の渦度分布

について (a) 1.20では x= 1.5C付近で2次渦が拡散しているが，(c) 
1.05 では翼端渦の周りを逆向きに回転しながら下流へ伝わること

が確認できる．これらの変化は，流れが下流へと伝わる過程にお

いて，格子が密になることで数値拡散が減少したためであると考

えられる． 
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(a) 1.20 (c) 1.05 

Fig.13 Positive x direction vorticity distribution（Cutoff above 0.1） 
 
 

 

  
(a) 1.20 (c) 1.05 

Fig.14 Negative X direction vorticity distribution（Cutoff below -0.1） 
 

Table 3 Relationship between drag coefficient  
and grid growth rate 

 
Grid growth rate 

(a) 1.20 (b) 1.10 (c) 1.05 
CD 0.058375 0.058363 0.058326 

CDi 0.010523 0.010548 0.010492 

 
 また後流積分法を用いて求めた抵抗係数について，Table 3から

各抵抗の最大・最小の差は，抵抗係数CDは (a) 1.20と(c) 1.05か
ら0.49ctであり，誘導抵抗係数CDiは(a) 1.20と(b) 1.10から0.57ct
であった．格子成長率の比較範囲が小さいためか，抵抗の差はい

ずれも1 ct未満となった． 
以上の結果から，抵抗値の大きな変化がない場合でも，下流へ

の後流面の伝わり方に変化がみられた．そのため翼から離れた位

置で後流面の渦構造を捉えるにはクロスフロー面のみを細分化す

るだけではなく，下流方向の格子も密にする必要があることがわ

かった． 
５． 細分化領域の拡大 
ここまでの章では x= 2.0C における翼端渦を観察するために，

渦を囲む領域でのみクロスフロー面を細分化してきた．ここでは

翼端まわりの細分化領域の大きさによって渦構造がどのように変

化するかを比較した． 
５．１．格子分布 
 翼端付近の等間隔格子幅は0.2%とし，翼後縁から流出境界まで

の格子成長率は 1.20 とした．また，格子の領域はTable 4 のよう

に y方向，z方向にそれぞれ上下左右に0.05Cずつ細分化領域を渦

中心の外側へと広げた．その格子の翼端付近のクロスフロー面の

可視化図をFig. 15に示す． 

Table 4 Number of grid points and fine grid region of each grid types 
 Grid A Grid B Grid C Grid D 

Total grid 6,175,386 8,581,482 12,789,546 15,692,138 

Spanwise 186 234 282 346 

Normal to 
the body 

153 169 185 209 

Y direction 
region 

2.35~ 2.50 2.30~ 2.55 2.25~ 2.60 2.20~ 2.65 

Z direction 
region 

±0.15 ±0.20 ±0.25 ±0.30 

 

  
格子A 格子B 

  
格子C 格子D 

Fig. 15 Grid distribution near the wing tip (x= 2.0C) 
 

 

  
Grid A Grid B 

  
Grid C Grid D 

Fig. 16 x direction velocity distribution of each grid types (x= 2.0C) 
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格子A 格子B 

  
格子C 格子D 

Fig. 17 Tangential velocity distribution of each grid types (x= 2.0C) 
 

 
Fig.18 Relationship between induced drag and grid types 

  
Fig. 16の後流面（x= 2.0C）における x方向の流速分布より，細分

化領域が狭いGrid Aでは，翼端から翼端渦まで続く速度欠損が連

続的ではなく，z = 0C付近の境界層の細かな格子で分布が途切れ

た分布となっているのに対し，格子領域が広がるにつれ滑らかな

分布となっている．また，格子領域の大きさに関わらず一様流よ

りも速い流れがみられているが，Grid CとGrid Dでは渦の輪郭が

はっきりと現れた．細分化した領域が広くとることで，領域外の

粗い格子へと渦が拡散するのを抑えているためであると考えられ

る． 
 Fig. 17の円周方向速度とFig. 18の格子種類と誘導抵抗の関係に

ついて，Fig. 17で円周方向の速度成分を捉えられていたGrid Cと

Grid Dの誘導抵抗は大きいことがわかる．また，Grid AとGrid D
のCDiの差は3.58ctであり，Grid CとGrid Dの差は0.73ctであっ

た． 
領域が広いほど翼端渦の解像度は良くなり，抵抗値も上昇した．

渦構造を詳細に捉えるためには，渦近傍のみを細分化するのでは

なく，渦周辺の広い領域に密な格子を配置しなければならないこ

とがわかった．今回の解析結果からGrid CとGrid DのFig, 16と
Fig. 17の可視化図の変化が小さいこととCDi の差が1ct未満であ

ることから，渦構造を捉えるにはGrid Cのように少なくとも翼端

渦の2倍以上の領域を確保する必要があると考える．  

６． まとめ 
 渦現象の解析のために，単独翼における流れ場に対しマッハ数

0.82，レイノルズ数3.0million，迎角は4.86°の条件で解析を行っ

た．その計算条件で，翼端付近のクロスフロー面の格子の細分化，

翼後縁から流出境界までの格子成長率の変更，細分化領域の拡大

を行い，翼端渦構造にどのような変化が現れるかについて検証し

た．これらの結果から得られた知見を以下にまとめる． 
1) 翼端渦付近の格子をコード長に対して 0.1%程度まで細分化

したとき，格子が粗いときには見られなかった，渦構造内に

主流方向の速い領域を確認できた．また円周方向の流速分布

を可視化することで，ランキン渦を確認することができた．

後流積分で得られた誘導抵抗は格子が密になるほど増加す

る関係が得られた． 
2) 翼後縁から流出境界における主流方向格子変更について，ク

ロスフロー面の格子数に変化はないが，渦の輪郭をはっきり

と捉える事ができた．また格子成長率 1.05~1.20 の範囲では

後流積分から得られた抵抗値の差は 1ct 未満でありほとんど

変化はないが，翼端渦とは逆向きの2次渦が拡散せずに下流

面へと伝わることが確認できた． 
3) 翼端付近の後流面の細分化範囲を拡大することで，翼端渦の

解像度が良くなり，また誘導抵抗は増加した．解析結果から，

渦現象を詳細に捉えるためには渦の大きさの2倍以上の領域

を確保する必要がある． 
 以上より，渦構造の理解のために必要な格子分布の指針を示し，

Vortex Generatorの剥離を抑えるメカニズムの1つの理由の解明に

つながると考えている．今後の課題として，適切な格子分布と領

域を組み合わせた格子で解析を行うことで，渦現象の理解を進め

ていきたい． 
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