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1. 序論 

将来の水平離着陸型宇宙往還機にはデルタ翼もしくはダブルデルタ翼やオージー翼などのデル

タ翼発展形状が用いられると考えられる．そのため，超音速・高迎角の条件を含む広い条件下でデ

ルタ翼周りの流れ場がどのように変化するかを知ることは大変重要である． 
超音速・高迎角の条件を含む広い条件下でのデルタ翼周りの流れ場に関する研究は 1960 年前後

から行われている． Squire ら[1]は前縁に垂直なマッハ数成分 MN と前縁に垂直な迎角成分αN 
(Fig.1(a))の二つのパラメータを用いて，デルタ翼まわりの流れが付着流と剥離流の二つのタイプに

分けられることを実験により示した．1980 年代には，Miller と Wood[2]がオイルフロー，タフトお

よびベーパースクリーンによる可視化結果をもとに流れ場を６つに分類している（Fig.1(b)）．その

後もいくつかのグループによりさまざまな分類方法[3-4]が提案されている．また，Imai らは数値シ

ミュレーションを用いてデルタ翼まわりの流れ場の詳細を明らかにしている[5]．しかしながら，こ

れまでのデルタ翼まわりの流れ場に関する研究の多くは鋭い前縁を持つデルタ翼に関するもので

ある． 
 Luckring[6]は現実の宇宙往還機に使われるであろう丸い前縁を持つデルタ翼について，亜音速・

遷音速領域にて実験を行い，丸い前縁を持つデルタ翼では翼先端より後方から剥離渦が発生するこ

と，その剥離渦発生位置はマッハ数，レイノルズ数，前縁半径などのパラメータにより変化するこ

とを示した． 
 一方，昨年度の我々の研究[7]では，丸い前縁をもつオイラー模型について，遷音速・超音速領域

における流れ場の観察を行い，超音速領域においても翼の前方と後方で流れタイプが異なる流れ場

（ここでは mixed flow と呼ぶ）が発生すること，またその境界位置はマッハ数を上げると前方に移

動することを示した．しかしながら，昨年度の研究では，１）流れ場タイプを断定するための情報

が不足している，２）実験回数の不足により再現性が評価できていない，という問題があった． 
 よって本研究では，シュリーレン画像を新たに取得し，mixed flow の流れ場に関する議論を深め

るとともに，再現性を評価することを目的とする． 

    

Stanbrook
-Squire 
boundary

αN

ΜN  
  (a) MN およびαN の定義       (b) 流れ場の分類図 

図１ デルタ翼周りの流れ場の分類 
2. 実験方法 
実験は JAXA 宇宙研にある遷音速・超音速風洞にて行った．一様流マッハ数は 0.6 から 3.2 まで

変化させ，迎角は１０度とした．貯気槽全圧を調整することでレイノルズ数（翼根翼弦長基準）を

4.65x106に固定した．実験モデルにはオイラー模型（図２）[8]を用いた．オイラー模型は前縁から

40%翼弦長までは多項式，40%翼弦長より後方は NACA64A005 翼型で定義される．前縁半径は 0.7%



翼弦長である． 
デルタ翼まわりの流れ場を観測するため，オイルフロー写真，シュリーレン写真を取得し，感圧

塗料を用いて，表面圧力分布を計測した．オイルフローに使用したオイルは，灯油，流動パラフィ

ン，オレイン酸，酸化チタンを流れ場条件に応じて混ぜ合わせたものである．圧力計測を行う際に

は，感圧塗料の温度補正のため感温塗料を用いて温度計測を行った．本実験ではデルタ翼上面の片

側に感圧塗料を，もう一方に感温塗料を塗布することで圧力・温度を同時に計測した．感圧塗料に

よる表面圧力計測時の実験装置の概要を図３に示す．デルタ翼模型は翼の上面が可視化窓から観測

できるように取り付けた．外光を遮断するために暗幕を設置し，その中に青色 LED とバンドパス

フィルタ(透過波長域 650±20nm)を装着した CCD カメラを置いて撮影を行った．詳細については文

献[9]を参照されたい．計測後の後処理には感圧塗料計測画像処理ソフトウェア SMAP[10]を用いた．  
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  図２ オイラー模型   図３ 圧力計測システム 
 
3. 実験結果および考察 
 本実験においても，昨年度の実験同様，高いマッハ数領域において翼前方で前縁剥離，後方では

前縁付着となる流れ場(mixed flow)が発生し，その境界がマッハ数を上げるにつれて前方に移動して

いくことが確認された．各マッハ数における前縁付着となる位置をプロットしたのが図４である．

オイルフロー図から前縁付着が始まる位置を計測しているためばらつきが大きいが，マッハ数を上

げるにつれて前方に移動していく様子を定量的に見ることができる．また，この図からマッハ数が

３．０以上では境界位置は前方に移動しない可能性があることもわかる． 
 図５に一様流マッハ数２．６におけるデルタ翼上面の表面圧力分布（右翼），オイルフロー写真

（左翼）およびシュリーレン写真を示す．翼の前方では流れは前縁付近から剥離し，後方では前縁

で流れが付着している様子がわかる．前縁剥離が生じている領域では翼の対称面付近にコアフロー

の存在，その外側に剥離領域の存在が確認されるが，２次剥離渦の存在は確認されなかった．また，

スパン方向から撮影したシュリーレン画像からも強い渦は確認されていない．この流れ場は文献[2]
の”separation bubble with no shock”と一致している．前縁付着が生じている領域でも，コアフローの

存在，剥離領域の存在が確認される．このことから，前縁付着が発生している領域は文献[2]
の”shock-induced separation”である可能性が高いと考えられる．  
 なお，原稿枚数の制限上，各マッハ数におけるオイルフロー写真などは割愛してある．実験結果

の詳細については文献[11]を参照されたい． 
 



6. 結論 
超音速・高迎角時の丸い前縁を持つデルタ翼まわりの流れ場について考察するため，JAXA の遷

音速・超音速風洞を用いて実験を行った．本実験により，超音速・高迎角時に現れる mixed flow の

前縁付着の開始点はマッハ数の増加に伴い前方に移動することを定量的に計測し，その再現性を確

認した．また，オイルフロー写真，シュリーレン写真，表面圧力分布により，現れた流れ場は前方

で separation bubble with no shock，後方で shock-induced separation である可能性が高いことがわかっ

た． 
Seshadri らは文献[4]において，鋭い前縁を持つデルタ翼においても超音速・高迎角時に翼先端か

ら剥離渦が発生し，後方では shock-induced separation になる流れ場になることを述べているが，本

実験で観測された mixed flow とは流れ場構造が異なっており，前縁半径の違いがこのことに影響を

与えているのかどうか，鋭い前縁を持つデルタ翼について実験を行うなどして今後調査する必要が

ある． 
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図４． 前縁付着がはじめる位置へのマッハ数の効果．縦軸は翼根翼弦長で無次元化し翼先端を原点とした

翼弦方向座標である．横軸は一様流マッハ数． 
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図５． マッハ数２．６における翼上面の表面圧力分布（右翼）， 

オイルフロー（左翼）およびシュリーレン画像． 


