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In this paper, computational techniques required for the unsteady simulation of the dynamic flight control of a 
maneuvering airplane are discussed. An unstructured dynamic mesh method to treat the change of the attitude angle 
of the airplane and the deflection angle of the control surface, such as a horizontal tail wing, is developed. To evaluate 
the capability of the method, the method is applied to simulations of response to the angle change of control surface 
of NAL experimental supersonic airplane. 

 
 
１．緒言 
 
近年の計算機環境の発達に伴い、数値流体力学(CFD)は大
きく進歩し、設計点における定常的な航空機周りの流れの計

算に関しては成熟段階に達しつつある。今後航空分野の CFD
においては、定常的な解析からより非定常的な解析、そして

最終的には飛行試験全体を CFD により解析することが望ま
れる。飛行試験を模擬するには、航空機離着陸時の空力解析

はもちろんのこと、空力弾性といった流体と構造との連成問

題や、舵角応答をも考慮する必要がある。航空機の舵角変化

時における空力特性変化の正確な見積もりは、航空機の飛行

において重要であるが、これまでは舵角を変えて風洞試験を

行い、その定常的なデータを元に飛行空力データを作成して

いる。しかしながら、実際には非定常的に変化する舵角面に

対する非定常的な空力応答を知る必要があるが、このような

状態を風洞試験で計測することは非常に難しく、CFDにおけ
る解析が求められている。 
航空機舵角応答問題解析のためには、複雑形状を取り扱う

手法、そして移動・変形する機体・舵面を取り扱う手法が必

要となる。流体計算において物体の移動・変形問題を考える

上では、物体の変形に伴い格子を移動・変形させる移動格子

法が必要である。 
複雑物体形状を容易に取り扱うことができる非構造格子

を用いた計算において、これまでいくつかの移動格子法が提

案されてきている(1-7)。現在一般的に用いられてきている引

っ張りバネ系を模擬した移動格子法(1)は、物体の移動や変形

が大きい場合には容易に格子の重なりや歪みが生じロバス

ト性が低い。その対処法として一般的には移動格子法に、格

子の歪みや重なりが生じた際に格子を再生成する格子再生

成法を組み合わせて計算が行われている(7)。しかし、格子再

生成には保存則の欠如という問題や、新旧格子間の情報伝達

の際に計算コストがかかり、理想的とは言えない。引っ張り

ばね系を模擬した移動格子法において容易に格子の歪みや

重なりが生じるのは、計算格子の要素形状が考慮されていな

いことがその一因として考えられる。 
著者らは非構造四面体計算格子において、要素形状を考慮

することにより移動格子法のロバスト性を向上させ、格子再

生成法の必要性を減らす方法を提案した(8)。本論文ではその

非構造移動格子法を応用し、航空機舵角応答問題を解析する

ために必要となる手法を構築し、その適用例として航空宇宙

技術研究所(NAL)小型超音速実験機の舵角変化に対する空力
応答の解析を行い、その手法の有用性及び妥当性を検証する。 

２．非構造空間格子移動法 
 
非構造格子の節点の移動には引っ張りバネ系を模擬した

方法(1)が最も多く用いられる。この方法では図 1に示される
ように計算格子上の各節点がそれぞれ引っ張りバネでつな

がれていると考える。格子点が移動することにより、そのバ

ネには変位により次式のような力が働く。 

ijijspringijspring k ∆xF =                   (1) 

ここで kspring ijはバネ定数、∆xijは各節点の変位である。通常

バネ定数に次式のような辺の長さの逆数を用いる。 

ijijspring lk 1=                         (2) 

ここで lijは辺の長さである。この各節点につながるバネによ

り生じる力を重ね合わせ、次の力の釣り合い式を解くことに

より各節点の変位を求める。 

0=∑
∈ ijj

ijspring
ε

F                         (3) 

ここで∑ ∈ ijj ε
は節点 j を含む辺に関する総和を意味して

いる。この方法ではバネ定数に辺の長さの逆数を用いること

により、辺の長さがゼロになるのを防ぐことができるが、要

素形状を考慮していないため、辺同士が交差するのを防ぐこ

とができず、変位が大きい際には格子の重なりを生じる場合

がある。 
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Fig. 1 Spring analogy 
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そこで本研究ではこの引っ張りバネ系を模擬した移動格

子法に、要素形状を考慮した次式の効果を組み合わせる(8)。 

i
iC

θ2sin

1
=                      (4) 

(4)式を用いることにより、三角形要素の内角が 0ûや 180ûと
なるのを防ぎ、辺同士が交差し格子が重なることを防止する

ことができる。図 2に示されるように、三角形面に対しては
それぞれの三辺に対して対角を次の(5)式のようにバネ定数
に加える。 
 

∑=
k

ijanglek
θ2sin

1
 

ijangleijspringij kkk +=               (5) 

 
三次元問題における四面体計算格子要素に対しては、まず

各三角形面においてそれぞれの三辺に対して対角をバネ定

数に加える。また図 3のように四面体要素がつぶれるのを防
ぐために、ねじれの位置にある辺を共有する二つの面がなす

角をバネ定数に加える。具体的に説明すると図 4において辺
i-jに関しては面 k-l-iと面 k-l-jのなす角θkli-kljを辺 i-jに関す
るバネ定数に加える。 
また、引っ張りバネのバネ定数に物体壁面からの距離を用

いた関数を使用し、物体近傍のバネ定数を大きく設定するこ

とにより物体近傍の格子移動・変形を減らし、計算精度低下

の防止を図る。 

j

i

k

ijε

jkε

kiε
iθ

jθ kθ

j

i

k

ijε

jkε

kiε
iθ

jθ kθ

 
Fig. 2 Determination of spring coefficients at a triangle 
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Fig. 3 Squashed mesh 
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Fig. 4 Determination of spring coefficients at a tetrahedron 

３．非構造表面格子移動法 
 
今回計算を行う NAL 小型超音速実験機では水平尾翼全体

が縦方向の舵面として動くが、その舵角変化時における計算

格子の取り扱いが問題となる。機体胴体と水平尾翼の間を少

し空け計算格子を移動させる場合、隙間の小さな格子が移動

格子法を適用する際につぶれた要素となり、大きく舵角を変

化させることが難しい。そこで本計算では胴体と尾翼の間に

隙間は作らず、水平尾翼が機体胴体の表面に沿って舵角を変

えると仮定し、機体胴体の表面格子も移動させることにより

水平尾翼の角度変化を行い、そのロバスト性を向上させる。

しかしながら、胴体のような 3次元曲面において直接表面格
子を移動させるのは困難であるため、図 5に示されるように
3次元曲面を 2次元空間に写像し(9)、その 2次元空間で移動
格子法を適用する著者らにより提案された表面格子移動格

子法(8)を用いる。 
図 6に示された NAL 小型超音速実験機の計算格子に対し
て適用し、以下にその手順を示す。 

 
(1) 必要領域の表面格子を抽出 (図 7(a) ) 
(2) 表面の曲面に沿った規則的なパッチ格子を作成(図 7(b) ) 
(3) 表面格子とパッチ格子との間の位置関係の内挿情報を
構築 

(4) パッチ格子を２次元パラメータ空間へ写像 (図 8(a) ) 
(5) (3)で構築した内挿情報を用い、写像されたパッチ格子に
基づいて３次元表面格子を２次元パラメータ空間に写

像 (図 8(b) ) 
(6) ２次元パラメータ空間で格子移動を行い、内挿情報を再
構築 (図 9) 

(7) 移動した格子を３次元空間に戻す (図 10) 
 
図 11 に最終的な計算格子を示す。このように本手法を用
いることにより、非定常的に変化する舵角を取り扱うことが

容易になる。 
 

 
Fig. 5 Mapping of surface 
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(a) Computational Grid 

 

 
(b) Close-up view near the horizontal tail wing 

Fig. 6 Computational grid of an experimental supersonic airplane 
of the National Aerospace Laboratory of Japan 
 

 
(a) Three-dimensional surface grid 

 
(b) Three-dimensional patch grid 

Fig. 7 Surface grid cut out near the horizontal tail wing and its 
patch 

 
(a) Surface grid 

 
(b) Patch grid 

Fig. 8 Grids transformed to the two-dimensional parameter 
domain 
 
 
 
 

 
Fig. 9 Grid moved on a parameter domain 

 
 
 
 

 
Fig. 10 Grid transformed back to the three-dimensional surface 
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(a) Before grid movement 

 

 
(b) After grid movement 

Fig. 11 Surface grid movement: Close-up views near the 
horizontal tail wing 
 
４．数値計算方法 

 
本計算では支配方程式として3次元オイラー方程式を用い、

セル節点有限体積法によって離散化し、形状融通性に優れた

非構造格子(10,11)上で解く。流束の評価には HLLEW法(12)を用

いる。時間積分には LU-SGS陰解法(13)を用いる。 
 
 
５．計算結果 
 
本手法を NAL 小型超音速実験機の舵角応答数値シミュレ

ーションへ適用した。本論文では本手法の有効性及び妥当性

を検証するために、風洞試験と同様に迎え角及び舵角を変化

させ、定常計算を行い実験結果と比較を行った。主流マッハ

数はM∞ =2.0とした。実験結果は NAL小型超音速実験機空
力グループに提供していただいた結果である。 
図 12(a)と図 12(b)に水平尾翼を舵面として用いた舵角を 0

度に固定し、迎え角を変化させた際の揚力係数及びピッチン

グモーメント係数の変化を示す。迎え角が大きくなるにつれ

てピッチングモーメントにおいて実験結果と計算結果の差

が少し大きくなるが、良い一致を示している様子が分かる。 
次に迎え角を固定し、舵角を変化させた際の結果を示す。

図 13(a)に迎え角 0 度、水平尾翼の舵角 0 度における等マッ
ハ線図と図 13(b)に迎え角を 4 度、水平尾翼の舵角を-5 度に
変化させたときの等マッハ線図を示す。本手法を用いること

により、機体姿勢角及び水平尾翼の舵角を適切に変化させる

ことができている様子が分かる。図 14 に舵角の変化に対す
る揚力係数及びピッチングモーメント係数の変化を示す。こ

の図により、この範囲における迎え角・舵角では、揚力係数

及びピッチングモーメント係数が舵角に応じ線形的に変化

している様子が分かる。迎え角 4度においては、舵角 0度に
おいても実験結果と計算結果に差があり、そのため全体的に

揚力係数は大きく、ピッチングモーメント係数は小さくなっ

ているが、実験結果と計算結果の舵の効きはほぼ一致してい

る様子が分かる。これらの結果により定常状態における本手

法の妥当性が示された。 
これまでこの様な舵角を変えた計算を行う際には、舵角を

変えるごとにユーザーが形状再定義及び表面格子作成を行

い、さらに空間格子を新たに作成する必要があり、形状再定

義、表面格子及び空間格子生成に少なくとも約 2時間必要で
あった。一方、本手法を用いることにより、約 5～10分程度
で自動的に、かつ適切に形状を変化させることができ、効率

よく解析を行うことが可能となった。 
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(a) Lift coefficients 
 

-0.1

-0.08

-0.06

-0.04

-0.02

0

0.02

0.04

0.06

-6 -4 -2 0 2 4 6

Experiment*
Computation

C
M

Angle of Attack  
(b) Pitching moment coefficients 

 
Fig. 12 Variations of the lift coefficients and pitching moment 
coefficients by angle of attack 
* by courtesy of the aerodynamic group of NAL�s scaled 
experimental SST project 
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(a) aoa=0º and β=0º 

 
(b) aoa=4º and β=-5º 

(moved from the state of Fig. 13(a) using dynamic mesh method) 
 

Fig. 13 Computational results: Contours of Mach number ( M∞= 
2.0 ) aoa : angle of attack, β : deflection angle of the horizontal tail 
wing 
 
 
６．結論 
 
航空機舵角応答問題を解析するために必要となる手法を

構築し、航空宇宙技術研究所(NAL)小型超音速実験機の舵角
変化に対する空力応答の解析を行った。定常計算による風洞

試験データとの比較において、揚力係数及びピッチングモー

メント係数に関して計算結果と実験結果は良い一致を示し、

本手法の妥当性が検証された。また、本手法により、容易で

効率的な舵角応答問題解析を行うことができることが示さ

れた。 
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Fig. 14 Variations of the lift coefficients and pitching moment 
coefficients by the deflection angle of the horizontal tail wing 
* by courtesy of the aerodynamic group of NAL�s scaled 
experimental SST project 
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