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Ｕ^
τ＋

Ｅ^
ξ
＋Ｆ^η

＝

（Δε）α
Ｒｅ（Δε）α

Ｅ^ｖ
ξ
＋
（Δη）β
Ｒｅ（Δη）β

Ｆ^ｖ
η
＋

Ｏ［（Δε）ｍ，（Δη）
ｍ］ （５）

Ｔｈｅ　ｃｒｉｔｉｃａｌ　ｍｅｓｈ　ｓｐａｃｅｓ　ｓａｔｉｓｆｙ
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ｖｂ ＝ｖ∞ ＋（ｖｂ·ｎ－ｖ∞·ｎ）ｎ

烅

烄

烆 ｙ

（７）
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ｕｂ＝ｕｅ＋（ｖｂ·ｎ－ｖｅ·ｎ）ｎｘ
ｖｂ＝ｖｅ＋（ｖｂ·ｎ－ｖｅ·ｎ）ｎ

烅

烄

烆 ｙ
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ｎｕｍｂｅｒ　ｏｆ　ｐｏｉｎｔｓ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｌａｙｅｒ，ａｎｄ　ｔｈｅ
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