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3次元表面効果翼の RaNS 計算に よる特性評価
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Summary

　　　　In　the　proximity ．of　the　water 　surface
，
　aerodynamic 　wings 　show 　considerable 　high

lift／drag　ratio ，　 This 曲 ct 　is　the　basis　of　Wing −ln−Surfa£ e−Effect−Ship（WISES ）which 　sup −

ports　its　hull　in　a　very 　low　altitude 　from　the　water 　surface 　by　a 　system 　of 　aerQdynamic 　wings ．

Wind 　tunnel　investigations　of 　the　wing −in−surface −effect　require 　simulation 　of　the　water 　plane

condition 　and 　a　number 　of 　test　cases 　ranging 　in　both　angle 　of 　attack 　and 　altitude ．　These　are

no 　easy 　tasks ．

　　　　In　recent ．　years ，　computational 　fluid　dynamics　of　three−dimensional　How 　around 　com −

plex　geometries　became 　popular ．　This　ellables 　us 　to　examine 　the　How 　around 　complex 　con 一

丘gurations 　of 　WISES 　Qn 　a　mid −range 　computer 　and 　this　compensates 　fbr　the　diMculty　of

experiments ．

　　　　In　this　paper ，
　aerodynamic 　characteristics 　of　three−dimensional　wings 　in　the　surface

effect　 are 　investigated　by　a　commercial 　CFD 　application ．　 Tested　 configurations 　are 　two

wing 　sections 　of 　Clark−Y 　and 　S−shaped 　wing 　with 　and 　without 　endplates ．　All　wings 　have 　an

aspect 　ratio 　of　1，　Numerical 　results 　and 　visualizatiQn 　of　the 且ow 　field　sh σ w 　the 　eff6ctiveness

of　endplates 　and 　the　S−shaped 　wing 　section 　in　three −dimensional　wings 　in　the　surface 　effect ．

1 ．緒 言

　空 中翼 の 揚抗 比 が 、水 面 （ある い は地面）近 くで 著

し く向上す る現象を表面効果 と呼ぶ。こ の 表面効果 を

＊

＊ ＊

＊ ＊ ＊

（株 ）シ ーデ ィ
ーア ダプ コ ジ ャ パ ン

　（研 究 当時 鳥取大 学大学院 ）

鳥取大学工 学部

鳥取 大学大学院

利用する表面効果翼艇 （Wing −ln−Surface−Effect−Ship：

WISES ）は、空 中翼に よ っ て 船体を水面上 の 極低高度に

支え、100kt以上で の高速輸送を目指 した高速船 で ある。

　表 面 効果の 利用 によ り、ア ス ペ ク ト比 1 程度 の 製作

容易な短 い 翼 に よ っ て も、通常の 旅客機の 主翼と 同程度 ．

の 揚抗比 が 達成可能で あ る 。 建造 コ ス トも同 サ イ ズ の 航

空機に 比 べ て格段 に 低 い 事が期待 され、空港や専用軌道

などの 高価なイ ン フ ラ整備が 不要である こ とを考慮する

と、海上 を使 っ た新たな輸送モ
ー

ドとして の 発展 が 見込

まれ る。
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　WISES 開発 には、表面効果翼の 特性 を把握す る事が

不可欠 で あるが、水面上を高速移動す る状況を風洞や水

槽で 再現するの は容易で ない。鏡像法、ムービ ン グベ ル

ト法、境界層吸い 込みを設けた平板を水面に見立てる方

法な どが あるが 、い ずれ の 手法も 、 十分な精度を得るに

は細心 の 注意が必要 である。

　
一方、流体数値シ ミュ レ

ー
シ ョ ン （CFD ）で は、理想

化 した境界条件 を数値的 に 設定で きるため 、水面条件の

模擬は 比 較的容易で ある。 CFD 解析は実験の 困難さを

補い 、流場の 可視化情報は 、未解明の 点が多い 表面効果

翼の解析に と っ て非常に有用 で ある。

　低ア ス ペ ク ト比 の表面効果翼周 りの流れ場は極め て 3

次元性が強 く、CFD 解析にお い ても、作業量の 多い 3

次元計算が 必要 とな る。 3 次元表面効果翼周 りの 流れ場

の解析例として は、パネル 法を用い た鈴木ら
1）による方

法、Hirata ら
2） に よ る Navier−Stokes ソル バ ー

によ

る 方法等が あ る 。 しか し WISES の 開発 を実際に 進 め る

ためには、高 レ イ ノル ズ 数 の 流れを多様 な形態につ い て

調査す る 必要があ り、その 流体力学は、実際の 開発に必

要な レ ベ ル ま で理解された とはま だ言 え ない 。

　流体計算の ための 格子生成を考えると、翼端板を備え

た 3 次元翼まわ りを、単一
の 構造格子で表現するこ とは

容易で ない
。 Hirata ら

2） は 、
マ ル チブロ ッ ク法を用い

て この 問題に対処 し、翼端板付き 3 次元表面効果翼まわ

りの 高 Reynolds数流れを解析して い る。しか し、ま だ

決定版 と呼べ る形態が存在 しない WISES で は、翼端板

を含めた多様な形態を評価する事が必要 とな る。境界形

状の 自由度が高い とされ るマ ル チ ブ ロ ッ ク法に お い て も、

ブ ロ ッ ク 分割の 見直しを必 要 とする よ うな大幅な形状変

更 に際して は 、専門知識 と多大な労力が必 要で あ る。

　
一

方 、近年の CFD 技術 の 普及により、3 次元複雑形

状 へ の 対応が可能な市販ア プ リケ
ー

シ ョ ン が身近 にな っ

て きた 。 市販品 で の 計算手法は
一

般的なもの 限 られるが、

3 次元 的に複雑 な形状とな り得る表面効果翼 の CFD で

は、現実的な選択肢 の
一

つ で ある。

　そこ で本研究で は、3 次元複雑形状へ の 対応が可能な、

非構造格子を用 い た市販 の 流体解析ソ フ トウ ェ ア を利用

し 、 表面効果翼まわ り流れの CFD 解析を行 っ た。数値

実験 として の 立 場 か ら表面効果 内で の 流れ場 を解析 し、

空力特性 の 評価、翼端板の 効果の 検証と 2 種 の翼型によ

る特性比 鮫を行 う。

2．1　 座標系

2．解析方法

　Fig．1に 計算に用 い た座標系 を示す。翼弦長を c、翼

幅を b、水面か ら翼端板を含まない 翼後縁部ま で の 高さ

y σ

α

ゆ ⊥
d

σ
…i…1：．．鍛ii…i…i…灘 …．．：、欝 ．iii韈 …i

』
i、

…………1↑
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Fig．1　 Coordinate　system

を h、一様流速を U 、翼弦 と水面 の なす角を迎角 α と

す る。座標原点は、翼前縁中央か ら水面に下ろ した垂線

の 足 とし、 x 軸は翼後方を正 の 向きにとる 。 流れは左右

対称 と仮定 し、CFD 解析は右翼側の半分につ い て の み

行 っ た 。 本研 究で は ア ス ペ ク ト比 1 の 例だけを扱 っ て い

るため b ； c である。

　翼端板付きの場合は、翼端板深さを翼後縁か ら翼端板

下端ま で の 深 さ d で 定義す る。翼端板の 下 端 は翼迎角 に

よ らず水面 と平行な直線として い る 。

2．2　 使用アプリケ
ー

シ ョ ン および計算機

　CFD 解析には、市販 の 流体解析 ソ フ トウ ェ ア である

ANSYS ／Flotran3
）
を使 用 した。こ れ は構造解析用 ア

プ リケ
ー

シ ョ ン に接続す る流体シ ミ ュ レ ーシ ョ ン 用 モ

ジ ュ
ー

ル であり、有限要素法に よ っ て数値解を得る こ と

ができる。本研究では、鳥取大学総合情報処理セ ン タ
ー

の ワ
ー

クス テー
シ ョ ン に導入 され て い るもの を利用 した。

　ANSYS は、3 次元形状の モデ リン グ と格子生成機能

を持ち、複雑形状に つ い て も、4 面体要素 の 非構造格子

に よ り、あ る程度の 対応が 可能で ある。

　使わ れ て い る支配方程式 は、ReynQlds 平均 を施 し た

非圧縮 Navier−Stokes 方程式 （RaNS 方程 式）と連続

の 式 で あ る。時間進行にっ い て は、定常解の みを求め る

設定 とし、移流項の 計算に は 、2 次精度の streamline −

upwind1Petrov −Galerkin（SUPG ）法を選択 し た 。 圧

力解法には SIMPLE 法、収束計算に は前処 理 付き共役
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一Eleotronio 　Library 　



The Society of Naval Architects of Japan

NII-Electronic Library Service

The 　Sooiety 　of 　Naval 　Arohiteots 　of 　Japan

3 次元表面効果翼 の RaNS 計算 に よ る 特性評価 259

勾配法が使われて い る。

　FLotran で は数種類 の 乱流モ デル を使用 で きるが、最

も
一般的なもの と して 、k 一

ε 乱流モ デル を選択し た 。

こ の た め、乱れの エ ネル ギ
ー k と散 逸率 ε の輸送方程式

も連立 して解 か れ て い る。

　h 一
ε モデル は本来、流れ の 特 性に応じて モデル パ ラ

メ
ー

タ
ーを調整す る 必 要がある。 しか し表面効果翼まわ

りの 流れ には、翼面及 び水面の 速度境界層、翼上 面 の負

圧に起 因する逆圧 力勾配、翼端渦に お ける旋回流、翼 上

面の剥離などが混在する。
こ の よ うな流場に

一
様なパ ラ

メーターを指定す る こ とは現実的でない ため、本研究 で

は、標準的なパ ラ メ
ー

タ
ー

を使 うだけに留めて い る。

　渦動粘閨系数　Vt ＝　C
μ
k21ε に 対する k と ε の 輸送 方

程式は、以下の もの hYdiわれて い る。

u ・▽ k　 ＝

十

u ・▽ε　 ＝

十

▽ ・
（
聖 ▽ k）

　 　 σ k

l・ ・ff（▽u ＋ （▽ u ）
T

）
2 − ・ （1）

▽ ・（
聖 ▽ ε）

　 　 　 E

c ・・矯 （▽ u ＋ （▽ u ）
T
）
2

・峠　　　　（・）

こ こ で u は 流速ベ ク トル 、u
． ff

＝ li十 Vt は実効動糟性係

数で あ り、各 モ デル 定数 の 値は、0 μ
＝ 0．09、Cl ，

＝1．44、

02ε
＝ 1．92、σ k ＝ 1．0、σ ε

望 1．3 を用 い て い る。

2．3　 計算格子

　Fig．2に計算格子 の
一
例を示す。計算領域は左右対称

面の右舷側、外部境界は水面に接する直方体である。 翼

前縁か ら流入境界ま で の 距離は 2c、翼後縁 から流出境界

までは 3c だけ離れ て い る。空間離散化に用 い た要素は 4

面体要素のみ で ある。

　摩擦抵抗 の 推定が重要 で あ る船舶 の 粘性流計算では、

できる限 り乱流境界層 内部ま で を解像す る格子を使 う事

が
一

般的 で ある。構造格子
・あるい は プ リズ ム 型要素の 非

構造格子 で あれば、境界層に合わせた極度に薄い 要素を

生成 し、必要な解像度を得る事が 可 能 で ある。し か し 4

面体要素の 精度 は、形状が 正 4 面体か らずれるに従 っ て

悪化す るため、薄い 層状構造の 解析は 不得手である。

　 しか しな が ら、表面効果翼の 揚力、抗力に お い て は 、

圧力成分 が支配的で あ る 。 また、限 られた計算機資源の

中で、よ り広範囲の解析を行 うこ とを考慮し、比 較的粗

い 格子系を用い る 事 と した。各計算例は 10 万個前後 の

要 素分割 を行 っ て い るが 、4 面体要素を用 い るた め 、物

体表面の 要素サイズは 0．01c と粗い もの にな っ て い る。

こ の ため粘性抵抗の 推定に関 して 十分なもの と は な っ て

3

Fig．2　Computational　mesh 　 and 　 magni −

　　　 fied　view 　of　the　wing

い ない 。 要素の 細密化は、翼表面、翼端板と水面 の 間隙

を中心に 行 っ て い る。また、翼端渦 が 延 び る と f’想 され

る経路上で は、個別に要素を指定 し、メ ッ シ ュ の 細密化

を行 っ てい る。

2 ．4 　 計算条件

　評価に 用い た 2 つ の 翼断面形状、Clark−Y と S 字翼

を Fig，3に示す 。
　 S 字翼は、後部に逆 キ ャ ン パ ーを付け

て 中心線を S 字状と し、高度に よるモ
ー

メ ン トの 変化を

軽減する事を狙 っ た翼型である。

　表面効果内で S 字翼 が 良い 特 匡1三を示す こ とは 、Synitsin

ら
4） に よ っ て 指摘されてお り、鈴木 ら

5 ） は 2 次元翼の

形状最適化を試み て い る。 しか し 、 実際 に使用 され、か

つ 公開 され て い る WISES 用 の S 字翼型は存在 しな い

ため、秋元 ら
6） が CFD に よ る 2 次 元 表 面 効 果 翼の 特

N 工工
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（。、
　一

（、）
（（：1＝ ］］i）i］） ，．，．＞

　　Fig．3　（a ）Clalk−Y （thickness ： 11．7％ c）

　　　　　 and （b ）S−shaped 　wing （upper 　line：

　　　　　 Munk 　M6R2 ，　lower　line： CJ −5）

性評価で扱っ たもの と同 じ S 字翼型 を用 い た。 これ は 、

Munk 　M6R2 翼型 の 上 面 と CJ−5 翼型 の 下面を接 合し、

前縁部を滑らか に繋い だ もの で ある。

　流体計算に お ける Reynolds数は、　Re ＝ Uc／u ＝

2．55x104 、翼の ア ス ペ ク ト比は全 て 1．0 と した。水面

は、
一
様流速 U で移動す る 剛体壁 として扱い 、水面上の

速度境界条件は、移動壁iに対す る n （＞ slip 条件と した。

　1 ケー
ス の収束に必要な計算時間は、要素数 10 万個

の 場合、400MHz 、4CPU の UltraSPARC −II を搭載

した ワーク ス テー
シ ョ ン にお い て約 5 時間であ っ た。

3．計算結果及び考察

3．1　 精度検証

　計算精度検証 の た め
、

1964 年に当時の Lockheed 社

が実施し た、鏡像法による表面効果翼の厘胴 実験
7）

と

の 比較を行なう。鏡像法 とは、水面位置に対 して 互 い に

鏡像関係 とな る 2 つ の 模型 （測定用 と鏡像用）を設置 し、

水面 が存在す るの と同 じ状況を風洞内に作 り出すもの で

ある。

　実験の Reynolds 数は 2．55 × 106であるが 、 使用 し

た計算機環境における格子生成の限界の ため解像度を下

げ、2．55　 x104 の Reynolds 数で 計算を行な っ て い る 。

こ の ため、比較結果の解釈に は注意を要する。

　比 較に用 い た翼の 状態 は 、3 つ の 迎角 （α ＝1．97°

，

3．97°

，5．97°

）につ い て 、翼後縁高さ h を 0．06c か ら

0．37c の 範囲で変化させ たもの である。

　Clark−Y 翼型 の OL と h の 関係を、翼端板付き 、 翼

端板無しの条件につ い て Fig，4に示す。翼端板付きの 場

合、翼端板深さ d は 0．05c で ある。

　翼端板付きの 場合、高度が低 くなるにっ れ て揚力が増

加する様子 は よ く再現され て お り、格子が粗 い 事 を考慮

すれば 、 実験との
一

致度はおおむね満足 で きる レベ ル で

ある。 ただ し、 α ＝ 1，97 °
における σL は、h／c く 0，1

の 領 域で 過 大に評価 され て い る。 こ の 範囲で は 、水面

と 翼 下 面 の 間隔 が 前縁 直後 か ら狭 くな り、計算条件 で

ReynoIds 数を小 さくした影響が 出 て い る。

　翼端板無 し条件で の OL を翼端板がある場合と比較す

ると、水面に接近 した時 の 揚力増加 は か な り小 さく、 3

1．41

，21

6　 0・8

　 　 0．6

」

O

0，40

，2OO

、05　　　0．1　　 0，15

1．41

．21O

．80

．60

．40

，2

0．2　　 0、25 　　　0．3　　　0．35　　　0、4
　 h〆c

（a ）

　 0
　 0．05　　　0．1　　 0．15　　 0，2　　　0．25　　　α3　　　0．35　　　0．4
　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 h〆c
　　　　　　　　　（b）

Fig．4　0L −h！c　of　Clark−Y
， （a ）： with 　end −

　　　 plates ， （b）： without 　endplates

次元表面効果翼の揚力に 関し翼端板の効果 が大きい 事が

分かる 。 水面との間隔が大きい h ＞ 0．16c の 領域で は、

実験結果 と良 く
一

致して い る が、やは り、水面 に近付 い

た場合は差異が広が る傾向がある。

　 h 〈 0．10c 以下 の 低高度における計算と実験の差異を

さら に検討す る に は、要素数 の 大幅な増加 を必 要 とする

ため 、 今回は行 っ て い ない
。 ただし、 こ の よ うな低高度

における表面効果翼の 実験は容易で な く、測定結果 の解

釈に は 注意が必 要 で ある事を指摘 して お く。 鏡像法 に お

い て も、 測定用と鏡像用の 模型が非常に接近すれ ば、両

者か ら延び る翼端渦 も接近し、配置が不安定とな る事が

予 想 され る 。 比較に 用 い た実験で は、この 点 に 関す る検

証を行 っ て い ない た め、同等の条件を水面板を用い た風

洞試験で 調査する事を検討中である。

3．2　 翼型 の 比較

　表面効果内で は、翼高度が下 が る に つ れ て圧 力中 心 が

後方に 移動 し、 頭下げの ピ ッ チ ン グモ ーメ ン トが発生す

る 。 こ の モ
ーメ ン ト変化を抑制するため、後部 に逆キ ャ

ン バ を付けた翼型が S 字翼である。 こ の 形状で は、水面

に接近した時に翼後部 の 揚力が減少する た め、モ
ーメ ン

ト変化が抑制され る事が 2 次元 の粘性流計算で確認 され

て い る
6〕

。 こ こ で は、3 次元翼の場合に 同様の 効果 が得
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　　　　　　　　　（b）

Fig．5　0L　of　Clark−Y 　and 　S−shaped 　wing ，

　　　　（a） with 　 endplates
， （b）without

　　　 endplates
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〕
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　　　　　　　　　（a ）

3025201510
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コ
O
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、05　　　0、1　　 0．15　　 0．2　　 0．25　　　0．3　　　0．35　　 0．4
　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 h〆C

　　　　　　　　 （b）

Fig．6　C ，1C．　of 　Clark−Y 　and 　S−shaped

　　　 wing ， （a ）with 　endplates ， （b）with −

　　　 out 　endplates

られ るか どうか を検証する。

　Clark−Y と S 字翼の 揚力 を、翼端 板あ り、無しの 場

合につ い て Fig，5に 示す。　 S 字翼は後部に逆キ ャ ン バ を

持 つ ため、水面 との距離が大きい 場合には Clark−Y 翼

よ りも揚力が小 さくなっ て い る。 しか し翼端板付きの

場合は、h ＜ 0．10c の 領域で Clark−Y と比較して遜色

の 無い 揚力値が得 られ て い る。 翼端板無 しの 条件 で は、

Clark−Y と同様、大きな揚力増加は見 られず、揚力値も

小 さい 。

　実験 との Reynolds数に差が あ るため有用 な指標とは

な らな い が 、α ＝ 397 °

に おけ る揚抗比 を Fig．6に 示

す。ただ し計算の Reynolds 数が低い ため、こ こ で 用い

て い る の は 、表面圧力 だ けか ら算出 した揚力係ta　C乏と、

抗力係ta　CB である。実験結果の デ
ー

タは、本来の 揚抗

比 OL！CD である。

　CFD 解析 の Reynolds 数が実験 よ りも小 さい ため、

翼後部 の圧力回復が遅くなる。
こ の ため揚抗比 は大幅な

過小評価 とな っ て い るが、それ で も表面効果 に よ り 、 ア

ス ペ ク ト比 皿 ＝ 1 の 翼端板付 き条件、α ； 3．97°

、

h　＝　O．10c にお い て揚抗比 10 が得られ て い る 。

　次に、25％ 翼弦位置まわ りの ピ ッ チ ン グモ
ー

メ ン ト

を Fig，7に示す。 表面効果外の 翼 で は、25％ 翼弦付近に

空力中心が存在 し、 そ の 点まわりの モ ーメ ン ト係数は小

さな迎角変化に対して不変となる。しか し表面効果内 で

は、 水面に近付くにつ れて、特に翼後方の 揚力が増加す

るた め、Fig．7に見 られ る よ うに 大 きな頭下げモ
ー

メン

ト （OM 〈 0）が発生する。すなわち表面効果翼にお い

ては、25％ 翼弦近くを重心位置とする航空力学の 常識 が

通用せず、通常の意味の 空力中心 は存在しない 。 そ こで 、

迎角 α ＝ 3．97°、高度 h ＝ 0．10c を巡航状態 と仮定し、

こ の 近傍 で OM が h に対 して変化 しない 基準点を各翼

毎 に 求める。 こ れ らを高度 h に対す る局所的な空力中心

エ a 。 ，h と定義し、モ
ーメ ン ト基準点 の 変換を行 う。こ の

ような取 り扱い は、ロ シ ア で確立 され た もの で あ り、例

えば RQzhdestvensky8）に記述が見 られ る。

　CFD 解析の 結果か ら算出 した、翼弦上における Xa 。，h

は、翼端板無 しの Clark−Y 翼で 0．62c、　S宇翼で 0．17c、

翼端板付きの Clark−Y 翼で 0．40c、　 S 字翼で 0．33c で
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Fig．7　CM （O．25c ）　of 　Clark−Y 　and 　S−

　　　 shaped 　wing ， （a ） without 　 end −

　　　 plates　and （b）with 　endplates ，　cen −

　　　 ter　of 　reference 　is　O25c

あ っ た 。 各翼の モ
ー

メ ン トを Xa
。，h を基準と し て整理

し直したもの を Fig．8に示す。基準点の 変更により、 各

ケ
ー

ス とも α ニ3．97°

、ん＝ 0．10c 近傍 で の CM の傾

きは 0 とな っ て い る。

　変換後 の 比較 で は、翼端板無し S 字翼の モ ーメ ン ト変

化 の 範囲は、巡航状態近傍で Cl肛 k−Y 翼 の 揚合 に比べ

て 小 さくな り、
モ
ー

メ ン ト変化を抑制す る効果が確認で

きる。

一方 Clark−Y 翼で は、基準 点の変更によ っ て変

化 を抑えられ るの はごく狭 い 領域 の み で あ り、高度変位

に対するモ ーメ ン トの変化が大きい 。 また 、 両翼 とも迎

角に よ るモ
ー

メ ン ト変化に は改善が見られ て い ない
。

　翼端板を付 けた場合で は、どちらの翼型も変域が小さ

くな り、 翼端板そ の もの にモ
ー

メ ン ト変化を低減させ る

効果があるこ とを示 して い る。 また明 らかに迎角による

変化も緩 やかにな っ て い る。 翼端板付き S 宇翼 の モ
ー

メ

ン ト変化は 、 Clark−Y に比 べ て 小 さな範囲内に収ま っ て

お り、S 字翼型によるモ
ー

メン ト変化 の 抑制が 3 次元翼

の場合に も有効で あ る こ とが確認できる 。

　迎角変化 に対する空力中心 も同様に考えられ る が、こ

0，2
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曾
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蓋…

．き
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一〇、05
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董
巴

Σ　　 　oo

一〇．05

O．2　　　0，25　　　0．3　　　0．35　　　0、4
　 h！C

（a ）

一〇，1
　 0．05　　　0，1　　　0，15　　　0．2　　　025 　　　0．3　　　0，35　　　0、4
　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 htc

　　　　　　　　　 （b ）

Fig・8　0M ＠ac ，の ， （a）without 　endplates
，

　　　 center 　of 　re 長∋rece 　is　O，62c　for

　　　 Clark−Y 　 and 　 O．17c　 for　 S−shaped

　　　 wing ； （b）with 　 endplates ，0．40c

　　　 for　Clark−Y 　and 　O．33c　f（）r　S−shaped

　　　 wing

れ には水平安定板 （水平尾翼あるい は先尾翼）を含む艇全

体 の モ デル 化を必要 とする 。 表面効果 を受けな い 高度に

水平安定板 を設けれ ば、上 記 の Xa
． ，J、 に影響を与 えず に、

艇の ピ ッ チ角 θに対する空力中心位 置 Xa ． ，e を調整する

事が可能で ある。WISES の 設計では、モ
ー

メ ン ト制御

の観豪か ら、こ れ ら 2 つ の 空力中心と艇重心をで きる限

り近付 けて配置する事が望ま しい 。 こ れに際 し、変化 の

小 さい S 字翼を利用 で きれ ば、制御翼の 面積を減 じ、艇

全体の効率を高め る事が可能とな る。本研究で は 、艇全

体の モ デル化を扱 っ て い な い の で 、 これ以上の検討は今

後の 課題 で ある。

3 ．3　 流れ場の 可視化

　Fig ．9に Clark−Y 翼表面 の 圧力分布を示す 。 そ れ ぞ

れ翼上面 、 下面 、 側面の 圧力分布が示 して あり、翼端板
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付きの 場合は、さらに翼端板内側 の圧力分布を追加 して

い る。

　両者の 比較で は、翼端板によ っ て 下面の 高圧 が高めら

れ て い る事が顕著で ある 。 また翼端板無 しの 場合、上面

の後部翼端近くに低圧部が見られ る。これ は翼端渦が こ

の付近 に位置するためで あり、こ の事は後で示す縦渦の

可視化 で も確認 される。

　上面前方の 中央付近 に は、2 次元翼の分布に近 い 負圧

ピークが見 られるが、低ア ス ペ ク ト比 の 3 次元翼で ある

ため に、翼端に近付 くにつ れ て 急速 に 弱ま っ て い る。一

方、上面後部 の 翼端付近 に は 、 翼端 渦による負圧領域が

存在す る ため、翼端近くの翼断面に頭下げの モ ーメ ン ト

を発生 して い る。水面 か ら離れ て も こ の 状況 は変わ らな

い た め、低 ア ス ペ ク ト比翼の 圧力 中心は、表面効果外に

お い て も、2 次元 翼の 25％ 翼弦位置 か ら大幅に ずれ る

事が計算結果か ら確認 され て い る。

　翼端板は、下面だけ で な く上面 の 圧力分布にも強い 影

響を与えて い る事に 注意が必要 で ある。下面か ら上面 へ

の 回 り込みを抑制する 事 に よ っ て、上 面｛因王部も強く保

持され て お り、3 次元翼の 場合は、下面の ラム 圧上昇だ

けを考慮 した 表面効果翼 の モ デル で は不十分で あるこ と

が理解で きる。

　Fig，10に S 字翼の 表面圧力分布を示す。　 Clark−Y 翼

と同様、翼端板によ っ て 上下面の圧力差が拡大し、揚力

増加につ なが っ て い る。 後部の 逆キ ャ ン バ による揚力低

下が懸念 され た が 、そ の 影響は小 さく、下面前半 の圧力

はむしろ Clark−Y 翼の場合よりも大きい。これは、　S 字

翼下面の前半部にある凹面が、ラ ム圧 の 保持に都合良く

働い たためである。 逆 キ ャ ン パ ー部下面 で は、ベ ン チ ュ

リ効果 による低圧が生 じてお り、3 次元翼 の 場合に も、

モ ーメン ト変化抑制の 機構 が働く事が確認できた。

　 翼端渦 の 振舞い を見るた め、ヘ リシ テ ィ
ー

によ る可視

化を行 う。
ヘ リシ テ ィ

ー H は、

ロ
O

日
2
ち
ロコ

H ＝U ・（▽ XU ） （3）

で 定義され るス カ ラ
ー

量 で あり、翼端渦 の よ うな、流

れ方向と渦回転軸が
一致する縦渦領域 の 可視化に用 い ら

れる。

　Fig．11｝こ、α ＝ 3．97s、　h ＝ 0．09c に お ける Clark−

Y 翼の ヘ リシ テ ィ
ー

分布を 示す 。 左翼側 に、x ＝ O．2c，

O．5c，
0．8c

，
1．2c

，
1．5c の 断面 に お け るヘ リシ テ ィ

ー
を、

右翼側には、対比 の ため表面圧力 コ ン タ
ー

を表示 して い

る 。 ただ し翼端板の厚み を 0 と して い るため、ヘ リシ

テ ィ
ー

断面 に翼端板その もの は表示 されてい ない 。

　翼端板 が 無 い 場合 、下面 か ら 上面 へ の 回 り込 みが容

易に起こ り、翼端 における渦 と し て現れ て い る 。 また
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　　　　　　　　 （b）

Fig．9　Pressure　distribution　of 　Clark−Y

　　　 （a）without 　endplates 　and （b）with

　　　 endplates ，
α ；4 ° ．　h ＝ 0，09c
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　　　　　　　　　（b）

Fig．10　Pressure　distribution　of　S−shaped

　　　　 wing 　（a ） without 　 endplates 　 and

　　　　 （b）with 　endplates
，

α
＝ 4°

，
ん ＝

　　　　 0．09c

（b）

Fig．11　 Helicity　 of　 Clark−Y （a）without

　　　　 endplates 　and （b）with 　endplates
，

　　　　α ＝3．970 ，
h！c ＝ o．09）

x ＝ 0，20c 断 面 で は 、 翼端 の 下側 エ ッ ジか らの 縦渦

が確認で きる。m ＝ 0，50c 断面で は、さらに上端エ ッ

ジ に も回 り込 み に よ る渦が 見 られ、こ れ ら上 下 の 渦 は

x ＝ o，80c まで に合体し、 翼端上部の エ ッ ジか ら延び る

翼端渦が構成され る。 翼端渦が翼上面に移動す るこ とは、

Fig．9などで 見 られ る、上面後部 の 翼端近 くの 負圧 が 生 じ

る原因となっ て い る 。

　翼端板付きの場合 も、翼端渦 の 初生位置は端板の 下端

で あるが、翼後部で 上部の エ ッ ジ に移動 して い る。た だ

し、回 り込みが抑制され て い るため、翼端板無しの場合

と比 べ て翼端渦の 強度は小さい。

　翼下 の水面近くにおけるヘ リシ テ ィ
ー分布 は、翼端 下

か らの 流出に伴 う境界層 を示 して い る。速度 σ で移動す

る水面 へ の no −slip 条件は、側方 へ の 流出を阻止す る側

に働 くが、計算で の Reynolds 数 が 小 さい た め、こ の 効

果は現実よりも過大に現れ て い る。

　同じ設定で の S 宇翼の ヘ リシ テ ィ
ー分布を Fig．12に

示 す。Clark−Y 翼と同様、縦渦は後部で 上面側 に移動 し

て い る 。

　 どの ケ
ー

ス につ い て も、翼端渦 の中心 は翼後縁付近 で

既 に 翼上面 か ら離れ、その 距離は O ．05c 程度に な っ て い
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Fig．12　Helicity　of　S−shaped 　wing （a）with −

　　　　 out 　endplates 　and （b）with 　end −

　　　　plates ，
α ＝ 3．97°

，　h！c ＝ 0，09）

る。こ の事は、翼端渦 の始点をあらか じめ指定す る事が

必要な数値モ デル の揚合に 、配慮が必要となる可能性を

示 してい るe

4．結 論

非構造格子 を用い た市販の RaNS 解析ソ フ トウ ェ アに

よ り 3 次元表面効果翼周 りの流場を解析し、以下の 結果

を得た。

1，翼端板は、翼下 の 高圧維持を向上 させ るだけでな

　 く、上面 の 負圧維持 に も貢献して お り、3 次元翼

　 の 場合は、ラム 圧だけに よる揚力増加の解釈は十

　 分とは言えない 。

2．今回用 い た 凪 ＝ 1 の 低 ア ス ペ ク ト比 翼で は、翼

　 端部で頭下げモ
ー

メ ン トを発生 し、空力中’酎立置

　 は 、表面効果外 で も 2 次元翼とは大きく異なる。

3．仮定 した巡航状態近傍に お い て 、高度変化 に関す

　 る局所的 な 空力中心位 置を定義 した。この 基準点

　 まわ りモ
ーメ ン トを比 較す る事に よ り、3 次元翼

　 におい て も、S 字翼がモ
ーメ ン ト変化 の抑制に有

　 効で あ る こ とを確認 した。

4，表面効果外にお ける S 字 翼の 揚力は、・後部 の 逆

　 キ ャ ン バ の ために大きくない 。しか し表面効果内

　 で は Clark−Y に劣 らない 揚力を示し、か っ モ
ー

　 メン ト変化 が 小 さい 事か ら、 表面効果翼 と し て の

　 特性は、Clark−Y 翼よ りも優れ て い る。

今回 の例では要素数を制限し
、 実験よ りも低 い Reynolds

数で計算を行 っ たため 、 粘性影響による不確か さが存在

する。既存 の 厘胴 実験結果 と対比可能な、高 Reynolds

数におけ る CFD 解析を実行に移す事が今後 の 課題 で

ある 。
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