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Vortical flows over a delta wing with vortex flaps are numerically simulated. The computed results of laminar and 
turbulent flows show the discrepancy in the location and the strength of the secondary vortex, which in turn 
influences the location and the strength of the primary vortex. The grid resolution also has large influence on the 
characteristics of the primary vortex. These discrepancies lead to inaccurate prediction of vortex flaps’ effect on the 
L/D ratios. Computed results also show that the vortex flap improves the L/D ratio and the maximum L/D ratio is 
attained when the spanwise length of the separated region formed on the vortex flap surface almost coincides with the 
flap span. 

 
１．はじめに 
 超音速航空機に用いられるデルタ翼上の流れは、離着陸な
どの大迎角飛行時に前縁剥離渦が支配的となる。Fig. 1にデ
ルタ翼上に生じる前縁剥離渦の模式図を示す。この渦は迎角
をとった翼に垂直な吸引力(Fig. 1の F)を発生させるため、揚
力(Fig. 1 の L)が増大する。しかし吸引力は後ろ向きの成分
(Fig. 1の D)も持つため、同時に抗力も増大してしまう。この
ためデルタ翼の揚抗比は低い値となる。 
ボルテックス･フラップはデルタ翼前縁に取り付けられた
揚抗比改善を目的としたフラップである。Fig. 2にボルテッ
クス･フラップの原理図を示す。この装置では、フラップを
適切な角度だけ下方に折り曲げることにより、フラップ面上
に渦を形成する。フラップ面上に生じた渦はフラップ面に垂
直な吸引力(Fig. 2の F)を発生させるため、前向きの力(Fig. 2
の T)が発生し揚抗比が改善する。 
 実用問題としては、次世代超音速旅客機(SST)の開発にお
いてボルテックス･フラップの使用が検討されており(1),(2)、そ
の正確な性能評価や最適な条件の検証が必要となっている。
ボルテックス･フラップの効果の検証を行う際重要となるの
は、形成される渦が翼面上に生じるのか、あるいはフラップ
面上に生じるのかといった渦の位置や、その生じる渦の強さ
を正確に予測することである。単純なデルタ翼上の前縁剥離
渦に関する数値的な研究は多数報告されており、比較的精度
良い空力特性の予測が可能であると言われている(3)～(5)。一方、
ボルテックス･フラップが取り付けられたデルタ翼について
は、その計算例はほとんど報告されておらず、第一に計算の
信頼性の確立が必要である。 
そこで本研究では、ボルテックス･フラップ付きデルタ翼
の前縁剥離渦の数値シミュレーションにおいて計算の信頼
性を確立することを目的とし、渦の位置や強さに影響を及ぼ
すと考えられる乱流計算・層流計算の違いと格子解像度の違
いによる影響を調べる計算を行った。また、ボルテックス･
フラップによる揚抗比改善の効果の検証も合わせて行った。 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
２．数値計算法および計算条件 
 基礎方程式には 3次元 Thin-Layer Navier-Stokes方程式を用
いた。対流項の離散化には Roe スキーム(6)を用い、MUSCL
法(7)により高次精度化した。時間積分には FF-SGS 陰解法(8)

または LU-ADI陰解法(9)を用いた。 
 Figure 3に計算に用いた翼形状を示す。実験結果との比較
を行うため、Rinoieら(10)の実験形状と同じものを用いた。75%
スパン位置にフラップのヒンジ線を持つ後退角 70°のデル
タ翼である。流れ条件も実験(10)に合わせ、主流マッハ数を
0.3(実験値は約 0.1)、最大翼弦長に基づくレイノルズ数を 1.0
×106とした。 
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Fig. 1 Leading-edge separation vortices over a delta wing(11),(12). 

Fig. 2 Leading-edge vortex flap(11),(12). 
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Fig. 3 Body geometry of a delta wing with vortex flaps(10). 
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 ボルテックス･フラップによる揚抗比改善の効果の検証を
行うため、フラップ折り曲げ角δfが 0°と 30°のときにつ
いて、それぞれ迎角を 0°～18°の範囲で 3°ずつ変化させ
て計算を行った。計算は境界層が層流と乱流の二通り行い、
両者の流れ場の違いを比較した。乱流モデルには
Degani-Schiffらによる修正を加えたBaldwin-Lomaxモデル(13)

を用いた。また、格子解像度の違いによる流れ場の影響を調
べるため、格子点数が約 81 万点の格子(95×127×67, 以下
Single と呼ぶ)を用いたときの結果と解強制置換法(14)(以下
Zonal と呼ぶ)を用いて渦の存在する空間の解像度を局所的
に上げた(スパン方向に 2 倍～8 倍、法線方向に 2 倍～4 倍)
ときの結果との比較を行った。なお 81 万点の格子において
フラップ上面にはおよそ 1,600 点(62×25)の格子が配置され
ている。Fig. 4に Singleのグリットを、また Fig. 5に Zonal
のグリッドの一例を示す。 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
３．計算結果および考察 

 まず始めに Single グリッドを用いて計算を行ったときの
結果を示す。 

層流計算と乱流計算の違いによる影響 

Figure 6は層流計算と乱流計算の結果の比較で、一例とし
てフラップ角δf=30°,迎角α=9°の 55%コード位置におけ
る全圧分布を示したものである。Fig. 6 (a) の層流のときの結
果では、前縁から生じる剥離渦がフラップのヒンジ線を越え
て翼面上に生じている。また、フラップのヒンジ線付近には
翼面上の流れが前縁剥離渦に誘起されるようにして剥離す
ることによって生じる二次剥離渦の存在も確認できる。それ
に対して Fig. 6 (b) の乱流のときの結果では、前縁剥離渦は
フラップ面上に生じている。この結果の違いを与える要因と
して、乱流遷移によって二次剥離渦の位置に違いが生じるこ
とが考えられる。乱流のときには層流のときに比べて、二次
剥離渦がより前縁に近い位置に生じており、それに伴って前
縁剥離渦も前縁に近い位置に生じる。 

Figure 7は Fig. 6に示した結果の翼表面圧力分布を示した
ものである。分布に見られるピークは前縁剥離渦によって生
じる負圧のピークである。乱流と層流の結果を比較するとピ
ーク値の大きさはほとんど同じであるが、その位置は大きく
異なる。Fig. 6に示した全圧分布に対応して、層流のときの
負圧のピークは翼面上に生じているのに対して、乱流のとき
の負圧のピークはフラップ面上に生じている。 
このような渦の位置の違いはボルテックス･フラップの揚
抗比改善の効果を検証する上で非常に重要である。Fig. 8は
Fig. 6に示した結果における揚抗比とフラップ角δf=0°のと
き（すなわち単純なデルタ翼）の揚抗比を比較して示したも
のである。δf=0°のときには乱流と層流の結果に大きな違
いは見られない。それに対してδf=30°のときには、表面圧
力分布の負圧のピーク値は乱流と層流で大きな違いが見ら
れないが、揚抗比で比較するとその違いが大きく現れること
が分かる。このようにボルテックス･フラップ付きデルタ翼
の計算においては単純なデルタ翼に比べて、渦の位置を正確
に予測することが特に重要となる。そのため渦の位置に違い
を与える要因となる乱流遷移の影響は計算を行う際、注意し
なければならない点である。 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Fig. 4 Single grid. 

Fig. 5 Zonal grid. 

(a) Close-up view. 

(a) Close-up view. 

(b) Cross-sectional view. 

(b) Cross-sectional view. 

Fig. 6 Total pressure contour plots  
(δf=30°,α=9°,55% chordwise section). 

Fig. 7 Pressure coefficient distributions. 
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(b) Turbulent flow. 

(a) Laminar flow. 
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Figure 7に示した表面圧力分布には、乱流と層流の計算結
果と共に実験結果も合わせて示されている。計算結果と実験
結果の比較を行うと、乱流計算の結果は負圧のピーク値を小
さく捉えているものの、その位置については実験結果と良い
一致を示している。また、実験でもおそらく乱流状態であっ
たことが報告されている(Rinoie 私信)ので、以下の計算は境
界層を乱流と仮定して行った。 

格子解像度の違いによる影響 

ボルテックス･フラップによる揚抗比改善の効果を検証す
るために、フラップ角δfが 0°と 30°のときについてそれ
ぞれ迎角を 0°～18°の範囲で 3°ずつ変化させて計算を行
った。得られた揚抗比-揚力曲線を Fig. 9に示す。図には計算
結果と共に実験結果も合わせて示されている。計算結果と実
験結果を比較すると、CLが小さいとき、すなわち迎角が小さ
いときに結果に大きな相違が見られ、計算結果は揚抗比を正
しく予測できていないことが分かる。この不一致を与える要
因として格子解像度という点に着目した。迎角が小さいとき
には迎角が大きいときに比べて小さな剥離渦が形成される。
そのためこの小さな渦を捉えるには、迎角が小さければ小さ
いほどより高い格子解像度の必要性が予想される。そこで、
実験値と計算値が大きな相違を示した迎角α=3°,6°のと
きにおいて、解強制置換法(Zonal)により空間の解像度を局所
的に上げた計算を行い、単一格子(Single)の結果と比較を行っ
た。 

Figure 10は格子解像度の違いによる結果の比較の一例で、
フラップ角δf=30°,迎角α=6°の 55%コード位置における
全圧分布である。Zonalグリットでは Singleグリッドに比べ
てフラップ面上の空間の解像度がスパン方向に 8倍、法線方
向に 4倍となっている。Fig. 10 (a) に示した Singleグリット
の結果では流れは剥離することなしにフラップに付着する
ようにして流れている。それに対して Fig. 10 (b) の Zonalグ
リットの結果ではフラップ面上に小さな剥離渦が生じてい
る。Singleグリットでは生じる小さな渦に対して格子解像度
が十分ではないため、このような違いが生じたと考えられる。 

Figure 11は Fig. 10に示した結果の翼表面圧力分布を示し
たものである。図には Singleグリッドと Zonalグリッドの結
果と共に、実験結果も合わせて示されている。Singleグリッ
トの結果では、流れは剥離することなしにフラップに付着す
るようにして流れるために、剥離渦によって生じる負圧のピ
ークは見られない。それに対して Zonalグリッドの結果では、

Singleグリッドのときには見られない剥離渦による負圧のピ
ークが捉えられており、実験結果により近い分布を示してい
る。このような分布の違いは得られる揚抗比に大きな違いを
与える。 

Figure 12は Zonalグリッドを用いて計算を行ったときに得
られる揚抗比-揚力曲線を示したものである。Fig. 9に示した
Singleグリッドのときの結果と比較して分布は大きく改善さ
れ、若干の違いはあるものの実験結果と良い一致を示してい
る。このことから、生じる渦の大きさに応じて十分な解像度
の格子を用いることが、信頼性のある計算を行うために重要
であることが分かる。 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

0

2

4

6

8

10

12

δf = 30° δf = 0°

L
/
D

 r
a
ti
o

Laminar
Turbulent

Fig. 8 L/D ratio. 

Fig. 10 Total pressure contour plots  
(δf=30°,α=6°,55% chordwise section). 

(b) Zonal grid. 

(a) Single grid. 

Fig. 9 L/D – CL curve (single grid). 
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以上述べたように、ボルテックス･フラップによる揚抗比
改善の効果を正確に予測するためには、渦の位置や強さを正
確に捉えることが重要で、それらに影響を及ぼす乱流遷移の
影響や格子解像度の影響には十分注意して計算を行う必要
がある。次に、得られた揚抗比-揚力曲線より、ボルテック
ス･フラップによる揚抗比改善の効果について議論を進める。 

ボルテックス･フラップによる揚抗比改善の効果 

 Figure 12 に示した揚抗比-揚力曲線において、フラップ角
δf=30°のときにはδf=0°と比較して CLが 0.10～0.35 の範
囲で揚抗比が増加しており、ボルテックス･フラップによる
揚抗比改善の効果が確認できる。次にフラップ角δf=30°と
0°のそれぞれのときについて、各迎角の流れ場を詳細に吟
味することにする。 
 Figure 13にフラップ角δf=0°のときの 55%コード位置に
おける全圧分布を各迎角で比較して示す。迎角α=0°のとき
には、剥離渦は形成されず単純な流れ場となっている。翼が
迎角をとると翼面上に剥離渦が形成され、迎角αが 3°,6°
と大きくなるにしたがって、その渦は強く大きくなる。それ
にともなって揚抗比は次第に増加し、迎角α=6°のときに極

大値を示す。さらに迎角が大きくなると、より強く大きな渦
が形成されるが、揚抗比は逆に減少するようになる。 
 Figure 14にフラップ角δf=30°のときの55%コード位置に
おける全圧分布を各迎角で比較して示す。迎角α=0°のとき
には、フラップを折り曲げたことによって見かけの迎角が負
となり、フラップの下面に剥離渦が形成されている。そのた
め、得られる揚抗比は負の値となる。迎角が大きくなると、
α=6°ではフラップの上面に小さな剥離渦が見られるよう
になり、揚抗比もそれにともなって増加する。さらに迎角を
大きくしたα=9°のときには、フラップ面上にフラップ幅に
ほぼ等しい大きさの剥離渦が生じており、このとき揚抗比は
最大値を示す。さらに迎角が大きくなると、剥離渦はフラッ
プのヒンジ線を越えて翼面上に生じるようになり、それにと
もなって揚抗比は次第に減少する。 
以上示した翼面上の流れ場と揚抗比の関係において重要
なことは、フラップを折り曲げたとき、フラップ面上にフラ
ップ幅にほぼ等しい大きさの剥離渦が生じたときに、最大の
揚抗比が得られたことである。これは、実験によって確認さ
れているボルテックス･フラップ最適条件と呼ばれるもので、
この最適な条件が計算によっても確認された。 
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Fig. 11 Pressure coefficient distributions. 

Fig. 12 L/D – CL curve (zonal grid). 

Fig. 13 Total pressure contour plots  
(δf=0°,55% chordwise section). 
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(b) α=3° 
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(d) α=9° 

-10

-5

0

5

10

15

20

-0.2 0 0.2 0.4 0.6 0.8 1

CL

L
/
D

Experiment, δｆ=0°
               δf=30°
CFD, δf=0°
       δf=30°

α=3° 

α=6° 

α=3° 
α=6° 



5 
Copyright © 2001 by JSCFD 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
4．まとめ 
 ボルテックス･フラップ付きデルタ翼の前縁剥離渦の数値
シミュレーションにおいて、計算の信頼性を確立することを
目的とし、乱流計算・層流計算の違いと格子解像度の違いに
よる影響を調べる計算を行った。乱流計算と層流計算の違い
は二次剥離渦が生じる位置に影響を及ぼし、それにともなっ
て前縁から生じる渦の位置にも違いが生じる。格子解像度の
違いもまた、前縁剥離渦の位置や強さといった特性に大きな
影響を及ぼし、迎角が小さいときには生じる小さな剥離渦を
捉えるのに十分な解像度が必要となる。このような渦の位置
や強さは結果として得られる揚抗比に違いを与える大きな
要因となる。そのため信頼性のある結果を得るためには、渦
の位置や強さを正確に捉えることが重要で、それらに影響を
及ぼす乱流遷移の影響や格子解像度の影響には十分注意し
て計算を行う必要がある。得られた揚抗比-揚力曲線は、フ
ラップ角δf=30°のときにはδf=0°と比較して CLが 0.10～
0.35 の範囲で揚抗比が増加しており、ボルテックス･フラッ
プによる揚抗比改善の効果が確認された。またフラップを折
り曲げたとき、フラップ面上にフラップ幅にほぼ等しい大き
さの剥離渦が生じたときに最大の揚抗比が得られ、実験によ
って確認されているボルテックス･フラップ最適条件が計算
によっても確認された。 
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Fig. 14 Total pressure contour plots 
(δf=30°,55% chordwise section). 


