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Abstract 

円錐型ウェーブライダを主翼として適用した極超音速巡航実験機の低速性能を CFD より評価した．さらに，

低速でより有利に飛行するためウェーブライダの上面に翼型の上面を適用した．この翼型の翼厚と翼厚が最大

となる位置について傾向を把握し，トリム迎角を可能な限り大きく取りつつ，L/D が向上する翼型を提案した． 

記号表 

v:   流速 [m/s] 

  :  燃料重量 [kg] 

  :    機体重量 [kg] 

d:     航続距離 [m] 

SFC:   燃料消費率 

L/D:   揚抗比 

S:     主翼投影面積 [m
2
] 

 :     大気密度 [kg/m
3
] 

g:     重力加速度 [m/s
2
] 

L:     揚力 

D:     抗力 

  :   揚力係数 

  :   抗力係数 

  :    ピッチングモーメント係数 

1. はじめに 

JAXA では離陸からマッハ 5 までの速度領域を飛

行できる，極超音速予冷ターボジェット（Pre-cooled 

Turbojet: PCTJ）を搭載した極超音速旅客機の研究が

進められている 1)．実用化に向けて極超音速飛行実験

構想（図 1）が設定されている．その第 1 段階では，

極超音速統合制御実験機による実飛行環境での機体

とエンジンの統合制御技術の確立が目的とされてい

る．第 2 段階では，極超音速巡航実験機による巡航

技術の確立が目的とされている．NAL735 ロケットブ

ースタより打ち上げられ宇宙空間で射出した後，サ 

ブオービタル飛行により動圧 50kPa 程度でマッハ数 

5 以上の巡航を実証する．試験後，低速飛行によって 

 

   図 1. 極超音速飛行実験構想 

  図 2. 極超音速巡航実験概要図 

 

試験場に着陸する計画である（図 2）．実験機の胴体

側部には全長 3m, 推力 1kN の PCTJ が 2 基装備され

ている．第 3 段階では,10 人乗りの極超音速ビジネス

ジェットが検討されている. 

 

 

打上げ 

実験機分離 

巡航実験 

着陸 

低速飛行 
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本研究では第 2 段階の極超音速巡航実験機を研究

対象とする．JAXA では, これまで打ち上げ，引き起

こし，巡航時の動圧に耐えられる初期検討形状の構

造解析および重量推算が行われてきた 1).初期検討形

状について巡航性能評価を行ったところ、巡航時の

推力に対して抗力が大きいという課題があった．さ

らに，十分な試験時間を確保できない課題も分かっ

た． 

ここで，試験時間と L/D の関係はブレゲーの式に

よって表される． 

 

(1) 

 

式 1 より，高い L/D によって同じ燃料消費率でも

航続距離を伸ばすことができる．そのため，長い試

験時間を確保するためには，高い L/D を持つ機体形

状が望ましい．したがって，初期検討形状において

L/D の向上が必要とされる． 

極超音速領域で高い L/D を持つ形状の一つとして

はウェーブライダが挙げられる 3)．これまでの研究で

は円錐型ウェーブライダ（以後，ウェーブライダと

省略）を主翼として極超音速巡航実験機の胴体へ適

用した形状で（ウェーブライダ翼機），L/D が向上す

る可能性を検討してきた 4)．その結果，巡航では初期

検討形状に対してウェーブライダ翼機で L/D を向上

することができた 4)． 

図 2 の飛行計画では低速飛行を行うことが想定さ

れているが，上記のような機体の低速性能は評価さ

れていない．また，低速でより有利に飛行するため，

L/D の向上が手段の一つとして挙げられる．ウェー

ブライダ翼機のウェーブライダの上面には自由度が

あり，上面に翼型の上面を適用することで L/D が向

上する可能性がある．そのため，ウェーブライダの

上面に翼型の上面を適用することが考えられるが，

未だ検討はされていない． 

2. 研究目的 

そこで，本研究ではウェーブライダ翼機を対象と

して目的は以下のとおりである． 

1) 着陸を想定した場合の低速飛行（マッハ数 0.3）

での低速性能評価． 

2) 低速で L/D を向上するため，ウェーブライダ

の上面形状に NACA4 字系翼型の上面を適用

する．適用した NACA 翼型の上面の翼厚と翼

厚が最大となる位置を検討する． 

 これらについて，CFD を用いて検討する． 

3. 解析手法 

空力特性を CFD 解析より取得するため，JAXA が

開 発 し た 高 速 流 体 ソ ル バ FaSTAR
5) （ FaST 

Aerodynamic Routines ）と自動格子生成ソフト

Hexagrid 
6)を使用した．各形状につき，3000 万点の格

子点数を設けた（図 3）．計算時間短縮のため，機体

は中心面において対称とした．解析条件を表 1，主流

条件を表 2 に示す． 

図 3 計算格子（中心面において対称） 

 

表 1 解析条件 

支配方程式 3 次元圧縮性 NS 方程式 

乱流モデル SA-noft2
7)

 

流速評価法 HLLEW
8)

 

空間精度 MUSCL 法 9)による空間 2 次精度 

時間積分 LU-SGS 法 10)による定常計算 

 

表 2 主流条件 

4. ウェーブライダ翼機 

これまでの検討の中で、巡航状態で L/D を向上す

るために，主翼にウェーブライダを適用したウェー

ブライダ翼機の検討を進めてきた 4)（図 4）．表 3 に

諸元を載せる．初期検討形状に対して，胴体および

主翼を変更したが，重量の減尐率が 10%以内であっ

た．そのため，重量は等しいと仮定する．図 5 にウ

ェーブライダ翼機の主翼に適用しているウェーブラ

イダを示す（以後，基準翼とする）．このウェーブラ

イダは主翼投影面積が初期検討形状と等しくなるよ

う設計した 4)．この基準翼の上面形状は極超音速では

機体軸と平行に設計される．しかし，低速では上面

形状はキャンバーを持つことで L/D が向上する．そ

マッハ数 0.3 

基準温度 [K] 288.2 

基準圧力 [kPa] 94.3 

動圧 [kPa] 6.1 

レイノルズ数 5.5×10
7
 

迎角 [deg] 0, 2, 4, 6, 8, 10 
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のため，低速では自由度があり，低速で L/D が低下

するウェーブライダの上面に翼型を設けることで

L/D を向上できる可能性がある． 

 そこではじめに，ウェーブライダ翼機の低速性能

評価を行う．その上で，L/D をさらに向上するため

基準翼の上面形状の検討を行う． 

 

図 4 ウェーブライダ翼機 

 

 

図 5 ウェーブライダ翼 

 

表 3 機体諸元 

総重量[kg] 803 

エンジン推力（2 基）[kN] 2030 

全長[m] 9.6 

主翼投影面積[m
2] 8.3 

胴体体積 1.07 

機首より重心の位置 [%] 55 

主翼 ウェーブライダ翼 

5. 低速飛行が成立する条件 

本研究の 1 つ目の目的としては，低速性能を評価

することである．そこで，あらかじめ低速飛行が成

立する縦 3 分力の  ，  ，  の条件を設ける．仮定

として，ウェーブライダ翼機においては初期検討形

状と同じ機体重量を持ち，推力を持つとする．表 3

の重量，推力と表 4 の計算条件より，低速飛行に必

要な  最小値および  最大値を算出する．  および

  の計算式は基本的な式 2 と式 3 を使う． 

 =
 

 
                 （2） 

 =
 

 
                    （3） 

揚力と推力が重量と抵抗を超えていれば低速飛行

が成立する条件とする．算出結果を図 6 に示す．図 6

の計算結果を以後，低速飛行の条件として使用する．

表 5 に低速飛行が成立する条件をまとめる． 

 

表 4 計算条件 

マッハ数 0.3 

   1   [kg/m
3
] 

音速:340.0 [m/s] 

速度 ：102.0 [m/s] 

S : 8.3 [m
2
] 

 

図 6 低速飛行が成立条件の計算結果 

 

表 5 低速飛行の成立条件のまとめ 

     1   

          

Cm : 縦の静安定がある 

   トリムが取れている 

6. 低速性能評価 

5 節の表 5 を元にウェーブライダ翼機の低速性能

評価を行う．ウェーブライダ翼機の低速飛行を想定

したマッハ数 0.3 での解析結果（縦 3 分力）を図 7

に示す．図 8 に迎角 0 度におけるウェーブライダ翼

機の下面の圧力係数分布を示す． 

  に関しては，低速飛行に必要な  最小値は 0.152

である．図 7(a)より，迎角 4 度以上で  最小値を確保

できることが確認できた．  に関しては，低速飛行 

が成立する  最大値は 0.0390 である．そのため，図

7(b)より，迎角を最大 4 度まで取れることが確認でき

た．L/D に関しては，図 7(c)より迎角 4 度で最大 L/D

が 6.4 であった．  に関しては，図 7(d)より縦の静
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安定が確認でき，迎角 2 度付近でトリムが取れてい

るのが確認できた． 

迎角 4 度以上で  の最小値を確保でき，  の最大

値以下であるため，迎角 4 では低速飛行が成立する

と考えられる．しかし，トリム迎角 2 度では必要な  

が得られていない．そのため，低速飛行で  最小値

0.152 を確保するためには，トリム迎角 2 度での  の

増加および L/D の向上が必要となる．あるいは，ト

リム迎角を 4 度まで上げなければならない．トリム

迎角を 4 度まで上げるには，頭上げモーメントを強

くする機構が必要となる．しかし，頭上げモーメン

トを強くするエレボンなどの機構を用いた場合でも，

舵を切ることによって  が低下すると考えられる．

したがって，L/D の向上がさらに必要であると考え

られる． 

  に関しては，図 8 に示した基準翼の圧力係数分

布より，ウェーブライダ翼の下面の後端部で負圧が

生じていることが確認できる．これは，下面で流れ

が剥離して負圧が生じ，頭上げモーメントが強くな

ったためである．そのため，トリム迎角が 2 度にな

ったと考えられる． 

 

 

図 8 ウェーブライダ翼機の下面の圧力係数分布 

（マッハ 0.3，AoA=0deg） 

 

 低速性能評価を行った結果，トリムが取れている 2

度で  の向上もくしは，頭上げモーメントを強くす

る機構を設けトリム迎角を上げる課題が確認できた．

したがって，低速では L/D の向上が必要である．表

6 に低速性能評価をまとめる． 

 

表 6 機体形状別の低速飛行時における評価結果 

   トリム迎角 2 度では条件を満たさない 

（迎角 4 度以上で飛行可能） 

   トリム迎角 2 度では条件を満たす 

（迎角 4 度まで飛行可能） 

Cm 縦の静安定がある 

トリムは取れているがトリム迎角 2 度では

飛行条件を満たさない(4 度以上必要) 

 

(a)    

 

(b)    

 

(c) Cm 

 

(d) L/D 

図 7 低速空力特性 (マッハ数 0.3) 
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7. 主翼上面形状が空力性能に与える影響の検討 

 L/D を向上するため，主翼の上面形状に NACA4 字

系列の翼型を適用し，空力性能に与える影響を評価

した．図 9 に NACA1301 を例に変更するパラメータ

を示す．変更するパラメータは，コード長に対する

キャンバーラインの最大 y 座標 m（パラメータ 1）と

コード長に対する最大キャンバーの位置（パラメー

タ 2）である．キャンバーラインからの最大翼厚比

1%は固定パラメータとする．（固定）．また，翼厚を

大きくすることは，巡航マッハ数では抵抗の増加に

繋がってしまうため，翼型の最大翼厚比の上限を

1.5%と仮定した．パラメータ 1 およびパラメータ 2

を変更し，NACA4 字系列翼型の上面の翼厚と翼厚が

最大となる位置を検討する． 

図 9 NACA 翼型の変更するパラメータの例 

 

7.1 翼厚の影響評価 

ウェーブライダ翼の上面に翼厚が無い基準翼から

徐々に翼厚を増やした翼型を表 7 に示す．基準翼と

表 7 に示した翼型の解析結果（縦 3 分力）を図 10 に

示す．図 11 および図 12 に基準翼と NACA1301 の断

面圧力係数分布を示す． 

 

表 7 翼厚を変更した上面形状 

 

図 10(a)より基準翼に対して翼厚を増やすことで  

が増加する傾向が確認できた．基準翼に対して迎角 4

度では NACA1301 類似 m=0.1%では 7%，NACA1301

類似 m=0.6%では 8%，NACA1301 では 10%向上した．

図 10(b)より  は各翼型においてほとんど差が生じ

なかった．図 10(d)より，L/D は NACA 翼型を上面に 

 

(a)    

 

(b)    

 

(c) Cm 

 

(d) L/D 

図 10 翼厚を変更した場合の空力特性 

（マッハ数 0.3） 
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設けることで，基準翼に対して NACA1301 類似

m=0.1%では 7%，NACA1301 類似 m=0.6%では 12%，

NACA1301 では 16%向上した．図 10(c)より，すべて

の形状で縦の静安定が確認できた．翼厚を大きくす

ることによって，トリム迎角がマイナスになる傾向

が確認できた． 

  に関しては，図 11 と図 12 の基準翼と NACA1301

の圧力係数分布を比較すると，上面の翼厚が無い基

準翼から翼厚を設けることで，上面での圧力が低下 

していることが確認できる．そのため，  が増加し

たのは，主翼の上面に翼型を設けることで負圧が増

加したためと考えられる．  に関しては，上面形状

の翼厚が小さいため，差が尐なかったと考えられる．

  が増加し，  の差が小さかったため，ウェーブラ

イダの上面に翼型の上面を設けることで L/D が向上

したと考えられる． 

 

 

図 11 基準翼の断面圧力係数分布 

(マッハ数 0.3) 

 

 

図 12 NACA1301 の断面圧力係数分布 

(マッハ数 0.3) 

 

  に関しては，翼厚を増やすことによって，トリ

ム迎角がマイナスになる傾向が確認できた．また図

11 と図 12 より，翼厚を増やすことで主翼上面の後端

で発生する負圧が増加しているのが確認できる．こ

れによって，重心より後方で負圧が増加したため，

頭下げモーメントが強くなったと考えられる．した

がって，トリム迎角をなるべく大きく取るためには，

翼厚をできるだけ薄くする必要があることが分かる． 

以上の結果より，上面にキャンバーを設けること

で，L/D が向上した．  に関しては縦の静安定が確

保でき，翼厚を増やしていくことで頭下げモーメン

トが強くなる傾向が得られた．そのため，翼厚をで

きる限り薄くすることで，トリム迎角を可能な限り

大きく取りつつ，L/D を向上できた． 

 

7.2 翼厚が最大となる位置の影響評価 

翼厚が最大となる位置を前縁付近から後端付近ま

で変更した翼型を表 8 に示す．基準翼と表 8 に示し

た翼型の解析結果（縦 3 分力）を図 13 に示す．図 14

に NACA1901類似 m=1.25%の断面圧力係数分布を示

す． 

 

表 8 翼厚が最大となる位置を変更した上面形状 

 

図 13(a)より迎角 4 度において，  は NACA1101 で

8%，NACA1301で 10%，NACA1901で 47%向上した．

図 13(b)より，  では NACA1101 類似 m=1.03%およ

び NACA1301 では基準翼に対して  の差が尐なかっ

たが，NACA1901 類似 m=1.25%では迎角 4 度で 16%

増加した．図 13(d)より，L/D は迎角 4 度で基準翼に

対して NACA1101 で 15%，NACA1301 で 16%，

NACA1901 で 24%向上した．図 13(c)より，すべての

形状で縦の静安定が確認できた．また，翼厚が最大

となる位置を後方に設けることで，トリム迎角がマ

イナスになる傾向が確認できた． 

 

 

図 14 NACA1901類似 m=1.25%の断面圧力係数分布 

(マッハ数 0.3) 

 

  に関しては，図 12 と図 14 より翼厚が最大とな

る位置を後端に近づける程，上面の後端での負圧が 

翼型 翼厚が最大となる位置 

（コード長に対する） 

NACA1101 類似 m=1.03% 23% 

NACA1301 31% 

NACA1901 類似 m=1.25% 61% 
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強くなっていくのが確認できる．そのため，基準翼

に対して  が増加したと考えられる．  に関しては，

NACA1101 類似 m=1.03%および NACA1301 では基準

翼に対して  の増加が尐なかったため，差があまり

見られなかったと考えられる．NACA1901 類似

m=1.25%においては，  が大きく増加したため誘導

抵抗が強くなり，  が増加したと考えられる．L/D

に関しては，上面に翼型を設けることで  が増加し

たため向上したと考えられる． 

  に関しては，図 12 と図 14 より主翼上面で生じ

る負圧の位置が後端に位置したため，負圧が強くな

っているのが確認できる．重心より後方で  が増加

したため，頭下げモーメントが強くなったと考えら

れる．翼厚が最大となる位置を前縁付近に設けた

NACA1101 類似 m=1.03%ではトリム迎角をできる限

り大きく取れたため，翼厚が最大となる位置は主翼

前方に位置することによってトリムが取りやすくな

る傾向が確認できた． 

以上の結果より，上面にキャンバーを設けること

で，  が増加している一方で，  の増加が小さかっ

たため，L/D が向上した．  に関しては縦の静安定

が確保でき，翼厚が最大となる位置を後端近くに設

けることで頭下げモーメントが強くなる傾向が得ら

れた．そのため，翼厚が最大となる位置については

できるだけ前方に設けることで，トリム迎角を可能

な限り大きく取りつつ，L/D が向上できた． 

 

7.3 翼厚と翼厚が最大となる位置のまとめ 

7.1 節より，翼厚はできるだけ薄くすることで，ト

リム迎角を可能な限り大きく取りつつ，L/D の向上

が確認できた．7.2 節より，翼厚が最大となる位置に

ついてはできるだけ前方に設けることで，トリム迎

角を可能な限り大きく取りつつ，L/D の向上が確認

できた．そのため低速では，NACA 翼型の上面の翼

厚と翼厚が最大となる位置を検討した結果，翼厚は

できるだけ薄く，翼厚が最大となる位置はできるだ

け前方に設ける翼型を提案する． 

 最後に，本研究では低速性能のみ着目してウェー

ブライダの上面に設ける翼型を検討した．しかし，

ウェーブライダ翼機はマッハ数 5 で巡航するため，

上面に翼型を設けることが巡航性能に与える影響評

価も必要である．これを今後の課題とする． 

 

 

 

(a)    

 

(b)    

 

(c) Cm 

 

(d) L/D 

図 13 翼厚が最大となる位置を変更した場合の 

空力特性 （マッハ数 0.3） 
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8. 結論 

初期検討形状の主翼にウェーブライダを適用した

形状の可能性を検討するため，低速性能評価を行っ

た結果，以下の知見が得られた． 

 

(1) 迎角 4 度で低速飛行が成立する見込みを見出せ

た．課題として，L/D の向上が必要であることが

確認できた． 

 

(2) 低速で L/D を向上するためウェーブライダの上

面に翼型の上面を設けた．この翼型の低速にお

ける翼厚と翼厚が最大となる位置を提案できた． 

9. 今後の課題 

ウェーブライダ翼の上面に翼型を設けることが巡

航性能に与える影響の評価し，巡航と低速性能を考

慮した翼型の検討を行う． 
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