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ABSTRACT

To develop a hypersonic aircraft, the aerodynamic shape design must be conducted to show high per-

formance in a wide range of flight regime from low-speed to hypersonic speed. To realize that, variable

geometry wing seems promising. In this paper, a hypersonic aircraft having a novel type of wing called

”twin-oblique wing”, which is composed of a pair of two oblique wings, was proposed. These two oblique

wings are attached to the fuselage via a common pivot and rotate in a symmetric manner with respect

to the center line around the pivot. Thanks to such symmetrical geometry, the asymmetric forces and

moments that appear in the case of a single oblique wing would be canceled. Hypersonic aerodynamic

characteristics of this aircraft was estimated with Newtonian impact theory. The preliminary design was

improved following the result of estimation, and then experimental model was made for the hypersonic

wind tunnel test at Mach number 7. The result of the experiment show that the aerodynamic interfer-

ence between the wings and fuselage significantly degrades the lift-to-drag ratio in comparison with that

of conventional delta wing. After that, further modification was suggested to improve the aerodynamic

performance.

1.はじめに
近年、より高速での旅客・貨物移動手段とし
て、また宇宙利用の拡大に伴う再利用可能で高
効率な宇宙輸送手段に対する需要への回答とし
て、極超音速航空機の研究開発が各国で行われ
ている。
例えば JAXAは、マッハ 5で飛行する極超音
速機の研究を進めている 1)。この機体を使用す
ると、現在 10 時間程度を要する東京–ロサンゼ
ルス間の太平洋横断飛行が 2 時間程度に短縮さ
れる。また日本と欧州の共同プロジェクトであ
る HIKARIでも同様に、マッハ 5で飛行する極
超音速旅客機が検討された 2)。
極超音速機の宇宙輸送への応用としては、サブ
オービタルプレーンや二段式宇宙輸送機 (two-

stage-to-orbit, TSTO) がある。極超音速機は
TSTOの第一段として加速飛行し、第二段の分
離後に地上に戻るという運用が想定されている。
従来の垂直発射型ロケットと異なり、通常の飛
行場から離発着できるため機体の運用と再利用
が容易であることや、ロケットエンジンより比
推力の高い空気吸込式エンジンを使用すること
で従来ロケットより高効率な飛行を実現できる
などの利点があると考えられている。
このように多様な用途が期待される極超音
速機だが、これまで研究されてきたものは wa-

verider形状であったり後退角の大きなデルタ翼
を持っているなど、アスペクト比が小さく高速
飛行に最適化された機体形状が特徴である。こ
のような大後退角を持つ形状は極超音速飛行時
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の抵抗低減に効果的であり高い空力性能を持つ
ことが知られている。
一方でこうした形状は低速飛行時の性能低下
を招く。Benoliel3)は、後退角の大きな主翼を持
つ航空機の低速時におけるピッチ方向安定性は、
主翼前縁から発生する不安定な渦流れによって
大きく影響を受けることを示した。実際にこの
ような低速性能の悪さから、従来提案されてき
た極超音速機体ではかなり高速の離着陸速度が
設定されており、実現に向けての障害の一つと
なっている。高速性能を維持しつつこうした低
速域での性能を向上させることは、極超音速機
の実現に向けた重要な課題である。低速時の飛
行効率向上のためには翼幅が大きくアスペクト
比の大きな主翼が望ましいが、これはデルタ翼
や waveriderでは実現できない形状である。
飛行速度に応じて主翼後退角を変化させ最適
形状を実現する可変翼機構は、この課題解決の
方法として有望である。可変翼の一種に斜め翼
があるが、これは左右両翼それぞれが回転のた
めのピボットをもつ通常の可変翼と異なり、翼中
央にピボットが 1 つあり、これを中心として翼
全体が回転し後退角を変えるものである。従っ
て高速時に後退角を大きくする場合には、片方
の翼端が後退しもう片方の翼端が前方に突き出
すような翼形状になる。斜め翼は回転ピボット
を 1 つしか持たないためピボットを 2 つ持つ通
常の可変翼に比べて構造の簡略化が可能であり、
信頼性の向上や構造重量の減少が見込める。
斜め翼は後退角を大きく変えることができ、極
超音速域においても高効率を示すと考えられる。
吉田 4) は、単独の斜め翼に対して極超音速流中
での風洞実験と数値的な性能推算を行い、斜め
翼は従来のデルタ翼に比べ極超音速流中で高い
揚抗比を持つことを示した。このことから、斜
め翼は高速飛行において、また主翼の回転変形
を元に戻し高アスペクト比とすることで低速飛
行においても、高い性能を発揮することが期待

される。
一方で、斜め翼は後退角を大きく変化させた
ときに機体のモーメントや操縦性に問題が発生
することが知られている。例えば Campbel ら
5) によると、斜め翼はデルタ翼に比べ低い抵抗
値を示す一方で、後退角を大きくするとエルロ
ンの効きが減少する。
また NASAによって 1980年から行われた斜
め翼実験機AD-1の飛行試験では、翼の後退角が
大きくなるに従ってロール方向の操縦性が落ち
ることがわかった 6)。さらに、横力が後退角の
増大に従って大きくなり、機体のトリムに影響が
出ることも報告された。例えば後退角が 60[deg]

の時には、トリムを取るために機首を右方向に
1[deg]の横滑りと右翼を下げる方向に 7[deg]の
バンク角が必要ということがわかった。また、機
体の左右非対称性によって揚力分布も非対称に
なり後退側の翼端が失速を起こし、それにより
さらなるローリングモーメントが発生する。こ
のロールを打ち消すためにエルロンを使用する
と失速傾向が加速し、より高速域で失速が発生
するという問題も報告された。
上記の問題は斜め翼機の非対称形状に起因す
るため、斜め翼機が高速域でも対称形状を維持
できれば問題を解決できる可能性がある。本研
究ではこれを実現するため、2枚の斜め翼を持ち
それぞれが互いに反対方向に展開する機体を提
案する。以降この機体をツイン斜め翼極超音速
機と呼ぶ。高速域では 2 枚の斜め翼はそれぞれ
共通のピボットを中心に後退角が大きくなるよ
うに回転するが、互いに逆方向に回るため上面
図が X字状になる。これにより左右対称性を崩
すことなく、斜め翼の高速における利点を活か
すことができると考えられる。
このような主翼形状は oblique biplaneとして
亜音速/超音速領域の航空機で過去に検討されて
いるが、例は少ない。ドイツでは第二次世界大
戦中にMesserschmitt P 1101/ XVIII-108とい
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う oblique biplane が計画された 7)。また Kim

ら 8) は超音速 oblique biplane の形状を設計し
空力性能を数値計算と風洞試験によって調査し
た。この中で、遷音速・超音速の低マッハ数領域
では、後退角が大きくなるにつれ従来の左右対
称な可変翼と比べ抗力が小さくなることが報告
された。
このような斜め翼 2 枚を持つ航空機形状を極
超音速域で使用することについての研究はまだ
なされていない。したがって本研究では、ツイ
ン斜め翼極超音速機を提案し、数値計算での性
能推算と極超音速風洞実験を行う。本研究の目
的を以下にまとめる。

• これまでの極超音速機研究は極超音速飛行
にのみ焦点を当てており、低速域での飛行性
能低下を招いている。本研究では簡便な機
構での飛行速度ごとの最適な後退角の実現、
さらに定常飛行時の姿勢の問題解決のため
にツイン斜め翼極超音速機を提案し、この
機体が極超音速飛行に適するかどうかを調
査する。本論文では、主にコンセプト機体
の設計方法について論じる。

• ツイン斜め翼極超音速機の性能調査や機体
周りの流れ場の調査のため行った極超音速
風洞実験の結果をもとに、コンセプトの改
良設計を行う。

2.新形態の極超音速機の提案
2.1.概要
図 1 に提案するツイン斜め翼極超音速機コン

セプトの初期機体を示す。
この機体は胴体の上下に 1 枚ずつの斜め翼を
持ち、高速飛行時にはそれぞれの翼が互いに逆
方向に回転変形する。従って高速飛行時には翼
の上面図が X字型になり、形状の左右対称性が
保たれる。このため、従来の斜め翼で発生した
機体姿勢の問題を解決できる可能性がある。
超音速飛行時に主翼端が機首から発生する衝

(a) 亜音速飛行時の形態

(b) 超音速飛行時の形態

図 1 ツイン斜め翼極超音速機 初期機体 概念図

表 1 ツイン斜め翼極超音速機の諸元
全長 [m] 94

主翼スパン長 [m] 62.5

各主翼面積 [m2] 433.8

主翼アスペクト比 9

巡航マッハ数 5

航続距離 [km] 10,000

撃波の外側に突き出し抵抗を増加させることを
できるだけ防ぐため、機体後部に主翼を配した。
推進機として空気吸込エンジンを機体下部・主
翼前方に搭載する。主翼後方としなかったのは、
主翼が後ろ寄りの配置であるため後部にエンジ
ンを配置すると下側主翼の回転と干渉する恐れ
があるためである。翼のピボットや客室・ペイ
ロードなどが機体後部に位置し、重心が後ろ寄
りになることが考えられるため、通常の水平尾
翼ではなくカナードを持つ機体構成とした。

2.2.コンセプトの検討・設定
以下、旅客機としての使用を考慮して機体の
おおまかな諸元を決定した。JAXAの極超音速
機検討案 1) や HIKARI2) における検討を参考
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表 2 ペイロード重量とシートサイズの設定

乗客 (100人)
体重 [kg] 80

荷物 [kg] 30

客室乗務員 (5人)
体重 [kg] 80

荷物 [kg] 14

クルー (2人)
体重 [kg] 80

荷物 [kg] 14

シート 幅 [cm] 50

ピッチ [cm] 120

通路 幅 [kg] 55

に、巡航マッハ数 5、乗客数 100人、航続距離は
10,000[km] を想定した 9)。これは東京–ロサン
ゼルス間 (8751[km])の太平洋横断飛行が可能な
航続距離である。さらに、ペイロードとして乗
客と客室乗務員、クルーと各員の荷物を考慮し、
文献 10) を参考にそれぞれの重量を表 2 のよう
に見積もった。キャビンアテンダントは乗客 20

人につき一人配することとした。これを合計す
るとペイロードは 11,658[kg] となった。これは
JAXAの極超音速旅客機検討とほぼ同等である
ことから、機体規模は同一であると仮定して、飛
行時の総機体重量は文献 1)より 3.76× 105[kg]

と設定した。
これまで研究されてきた極超音速機の翼面荷
重の値を参照し、本機の翼面荷重は 400[kg/m3]

と決定された。この翼面荷重と重量とを用いて、
主翼面積は 867.5[m2] と決定された 9)。主翼の
平面形状には、低速飛行時の誘導抵抗の低減を
考慮して楕円翼が採用された。低速飛行におい
てはスパン長が長い主翼が有利であるため、主
翼面積が一定の場合はできるだけアスペクト比
を高めることが望ましい。したがって、通常の
旅客機と同等のアスペクト比 9が採用された。
また、キャビンのサイズは文献 10)を参考に決

定した。重心が後ろ寄りになることが予測され
るため、キャビンは遷音速旅客機のように前後に
細長くすることで重心位置がキャビン内に存在

し、重心位置の移動をペイロードの配置により抑
制することを目指す。現在のエコノミークラス
とビジネスクラスの中間に位置する席配置とし、
シート幅は 50[cm]、シートピッチは 120[cm]と
した。胴体幅を抑えるために単通路機とし、席
配置は 1列に通路を挟んで 2人掛けシート 2つ、
25列シートとした。この結果キャビンは、壁面
構造部材のための余裕を合わせて直径 3[m]、長
さ 30[m] の円筒形状となった。またコックピッ
トは、安全性とキャビンへのアクセス性を考慮
してキャビンの先頭に接続する形で設置する。
本機体は燃料として液体水素 (LH2)を使用す
る。必要燃料量は揚抗比によって変化するが、
機体形状をおおまかに決定するための概算を行
い、950[m3]と決定された。9)この結果はあくま
でも暫定値であり、将来的には航続距離と L/D

等の関係から最適化設計が行われるべきである
が、本研究ではコンセプトの胴体形状を規定す
るためにこの値を使用してタンク配置を考案し
た。タンクは水素の蒸発を防ぐため高い内圧が
求められることから、円筒形状とした。タンク
内への熱伝達による液体水素の蒸発を防ぐため、
文献 11) を参考に機体外壁とタンク間は 15～
20[cm]あける。この間には機体表面の断熱材や
機体主構造・フレーム及びタンク断熱材が配さ
れる。また、燃料タンクがキャビンに隣接する
ため、相互の伝熱と安全性を考慮してキャビン
とタンクの間には防護壁を設けた。機体形状は、
キャビン・液体水素燃料タンクの内部配置を考
慮して決定された。

3.初期機体性能の推算と改良設計
3.1.性能推算の方法
図 1 のように概要を決定した機体について、
ニュートン流理論を用いて機体性能を推算した。
ニュートン流理論は極超音速流中の物体にかか
る流体力を簡便に精度よく推算できる方法であ
り、極超音速流の推算において頻繁に使用され
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る 12, 13)。
性能推算を行うにあたり、できるだけ単純化
した形状により主翼形状ごとの差異を抽出する
ため、また計算の簡単化のために、初期機体か
らカナード翼・尾翼・エンジン部分を取り除いた
モデルを使用した (図 2)。後退角を 50[deg] か
ら 80[deg] まで 10[deg]ずつ変化させたモデルに
対して推算を行った。主翼翼型には NACA0012

を使用した。

3.2.推算結果とコンセプト設計の改良
設計した初期機体モデルに対してニュートン
流理論による解析を行って得た揚抗比の結果を
図 2 に示す。迎角を 0[deg] から 25[deg] まで変
えた時の揚抗比を、主翼後退角ごとにプロット
している。図中の色が異なるプロットは、それ
ぞれ凡例にある主翼後退角を持つ機体のプロッ
トである。図より、後退角の大きさによって差
はあるものの、迎角 10[deg]程度で最大揚抗比を
実現することがわかる。また後退角ごとに見る
と、後退角 60[deg] 以上にすると最大揚抗比が
3 を超えることがわかる。揚抗比が大きいほど
航空機は燃料消費を抑え効率よく飛行できるた
め、飛行フェーズのうち最も長い巡航状態での
揚抗比をできるだけ上げることが望ましい。し
たがって、巡航時の迎角を 10 [deg] 付近に取る
とよいと考えられる。一方で旅客機としての運
用を考慮すると、大迎角は乗客の快適性を損な
う原因となる。また宇宙輸送機としてペイロー
ドや第 2 段の固定を考慮しても、できるだけ水
平に近い状態で保持することが望ましい。そこ
で機体コンセプトを、機首を中心に胴体と主翼
を下向きに 10[deg] 回転させたような形状へと
変更した。この新たなコンセプトを図 3に示す。
以下、このコンセプトを改良機体 1と呼ぶ。図 3

には主翼の後退角 60[deg]の状態を示している。
これにより主翼・胴体下面は機体が水平定常飛
行の状態で 10[deg] の迎角を持つことになるた

め、揚抗比最大の領域付近で水平巡航を達成で
きると考えられる。
この設計変更に伴い、主翼と尾翼の干渉を考
慮して主翼の取り付け位置が前進した。さらに、
機体形状の変更により、機体内部の配置は 2.2節
で検討したものから一部変更された。キャビン
や燃料タンクは、容積を保ったまま形状や個数
を変更した。機内の配置を図 4 に示す。図中緑
色で示されているのが液体水素燃料タンク、黄色
い円筒は客室/ペイロードキャビン、赤色の円筒
がコックピットである。2 枚の斜め翼のピボッ
トはキャビンの後側、キャビンと後部燃料タン
クの間に配置されている。機首部分のスペース
は、カナード翼の遊動機構と前脚の収納スペー
スとして使用される。コックピットはキャビン
との接続性を重視した結果直接外を視認できな
い位置にあるため、外部カメラを使用し操縦者
にスクリーンを通して機体外部の視界を提供す
るシステムが必要である。
なお、胴体形状以外の諸元は初期機体と同様
である。

4.改良機体 1の性能解析
改良機体 1 について、極超音速風洞実験を行
い、その結果からその極超音速流中における性
能を評価する。初期機体と同様に、改良機体 1

についてもコンセプトからカナード・尾翼を除
いたモデルを用いた。さらに比較のため、改良
機体 1 の胴体にデルタ翼を備えたモデルについ
ても実験を行った。風洞実験モデルの一例を図
5に示す。
使用した風洞は東京大学柏キャンパスの極超
音速風洞である 14)。主流マッハ数は 7とした。
文献 9)より、この実験の結果から、ツイン斜

め翼機体はデルタ翼機体よりも揚抗比が低いこ
とがわかり、飛行効率が悪くなることが予想さ
れる。さらに胴体のみの模型が最も揚抗比が良
いことが示されており、翼をつけることで翼が
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図 2 初期機体 計算モデルと揚抗比推算結果

図 3: ツイン斜め翼極超音速機 改良機体 1

(ISTS9) の図より作成)

胴体単体の性能に干渉し揚抗比を下げているこ
とがわかる。ここでツイン斜め翼の揚抗比が低
いのは、デルタ翼よりも機体周りの流れや胴体
との干渉が激しいため、抵抗が増しているから
と考えられる.

図 6 は、極超音速流中のツイン斜め翼模型の
機体下側からのシュリーレン写真である。機種

図 4 改良機体 1 内部配置

図 5 極超音速風洞実験模型 (デルタ翼)

図 6: シュリーレン写真 ツイン斜め翼 後退角
80[deg]

や主翼端、また主翼と胴体の付け根など、さま
ざまな場所から衝撃波が立つ複雑な流れ場が形
成されていることがわかる。さらに、主翼端に
注目すると、前進側の主翼端は機首から発生す
る衝撃波と接触しており、わずかに衝撃波の外
側に突き出してそこで新たな衝撃波を形成して
いることがわかる。このような干渉が存在する
複雑な流れ場によって、ツイン斜め翼機体の揚
抗比が悪化していると考えられる。
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5.機体の再改良: 改良機体 2

4 節での議論をもとに、改良機体 1 の設計を
さらに修正する。以降、この再改良を施した機
体を改良機体 2と呼ぶ。
先の議論で見たように、ツイン斜め翼機体に
おいては主翼が胴体と干渉し、性能を伸ばすの
ではなくむしろ阻害するように働いていると考
えられる。そこで改良機体 2 においては、主翼
が揚力発生に寄与しつつできるだけ胴体と干渉
しないようにすることで、揚抗比を向上させる
ことが試みられた。以下にその具体的な方針と
改良設計案を示す。

5.1.主翼と胴体の迎角の個別最適化
初期機体から改良機体 1への修正においては、
胴体と主翼を合わせた模型についてニュートン
流解析を行い、その結果をもとに主翼迎角と機
体底面の傾きを同一角度として設けた。しかし
実際には、主翼と胴体は異なる形状の物体であ
り、それぞれ単体で考えると最大揚抗比を発揮
する迎角は異なると考えられる。したがって、
主翼と胴体底面の最適迎角を別個に求め、水平
定常飛行における主翼迎角と胴体底面の傾きが
それぞれその角度になるように組み合わせるこ
とで、機体全体としての L/Dの向上が可能と考
えられる。
改良機体 1 の主翼と胴体それぞれについて、
別個にニュートン流解析がなされた。結果を図
7に示す。図中凡例の翼単体について、角度はそ
れぞれの翼の後退角を表している。この結果よ
り、翼単体では後退角 80[deg]の翼を用い、迎角
7[deg] に設置すると最も良い揚抗比を発揮する
ことが示される。これは、風洞試験において後
退角 80[deg] の模型が最も良い揚抗比を示すこ
ととも整合していると考えられる。一方胴体に
ついては、迎角-1.5[deg] 付近で最も高い揚抗比
を示すことがわかる。ここで 3.2 節で述べた通
り、胴体の下面は 10[deg]の傾きを持っている。

	0
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-5 	0 	5 	10 	15 	20

L
/D

AoA[deg]

Fuselage
Wing	60[deg]
Wing	70[deg]
Wing	80[deg]

図 7: ツイン斜め翼/胴体 揚抗比 ニュートン流
計算結果

よって巡航時にこの胴体の迎角を-1.5[deg] とす
ると、下面の傾きは 8.5[deg]となる。
以上より、改良機体 2においては、主翼の回転
角を 80[deg] として水平飛行時に迎角 7[deg] と
なるように機体に取り付けるとともに、機体底
面の傾きを 8.5[deg] とするように設計の修正が
なされた。

5.2.主翼回転軸の後退
主翼の前側翼端が機首から発生する衝撃波の
外側に突き出すことを防ぐことによって、造波
抵抗の低減が見込まれる。これを達成するため
には、修正前の模型では機体の前側で胴体幅か
ら大きくはみ出していた主翼を修正し、胴体前
側でのはみ出し幅を小さくすればよいと考えら
れる。
このため、主翼の回転軸を後ろ側にずらす修
正が行われた。改良機体 1 までは、回転軸は主
翼翼根上にあり、主翼の平均空力翼弦における
25%翼弦長位置となっていた。この点は主翼の
空力中心に近いと考えられるため、飛行中にピ
ボット軸にかかるモーメントの変化を抑制する
意図でこの点にピボット軸を置いたものである。
改良機体 2 については、回転軸位置を風洞模型
上において翼弦方向に 5mm 後退させることと
した。この結果、ピボット回転軸位置は翼根に
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(a) 改良機体 1 (b) 改良機体 2

図 8 改良機体の上面図 後退角 80[deg]

図 9 改良機体 2 風洞模型三面図

おける翼弦長 63%位置に後退している。
改良機体 1、2の後退角 80[deg]における上面

図を図 8 に示す。主翼回転軸の後退により、改
良機体 2 においては機首側における主翼の胴体
幅からのはみ出しが小さくなっている。

5.3.改良機体 2の概要
以上を踏まえて設計を改良した改良機体 2 の

風洞模型の概要を図 9 に示す。基本的な機体構
成には変化はなく、実機はこの模型に改良機体 1

と同様のカナード・尾翼を付け加えた形状を想
定している。機体内部の配置については、胴体
形状がほぼ変わらないことから改良機体 1 と同
様としている。

6.結論
本研究では、極超音速機の高速性能を維持し
つつ低速性能を高めることで極超音速機を実現
に近づけるため、可変翼の一種である斜め翼を
極超音速機に適用することを提案した。さらに

斜め翼が持つ、後退角が大きい状態での飛行中
の横力やローリングモーメント発生の問題を解
決するため、斜め翼を複葉状に 2枚配置し、互い
に逆方向に回転変形させるツイン斜め翼極超音
速機を提案、改良した。この機体の極超音速流
中での性能を調査するため、ニュートン流理論
による解析と極超音速風洞実験を行い、機体コ
ンセプトと風洞模型の設計再改良を行った。主
な結果は以下の通りである。

• ツイン斜め翼極超音速機の諸元を検討し、
コンセプトモデルを設計した。この模型に
対するニュートン流解析の結果、翼の迎角
10[deg]付近で揚抗比最大の飛行が達成され
ることがわかり、機体軸の迎角 0[deg]の状
態で翼の迎角 10[deg] が達成できるように
10[deg]傾いた形状 (改良機体 1)へと機体モ
デルを改良した。

• 改良機体 1 について極超音速風洞実験を行
い、揚抗比に関する実験結果をもとに機体
コンセプトの改良設計を行い改良機体 2 と
した。まず機体全体として揚抗比を高める
ために、胴体と主翼に対してそれぞれニュー
トン流解析を行い、それぞれ揚抗比最大を
実現する迎角になるように胴体と主翼を組
み合わせた。さらに、主翼と胴体周りの流
れの干渉を抑制するため、主翼回転軸の位
置を後退させて機体前側で主翼が胴体幅か
らはみ出さないように変更した。

今後は改良機体 2 について風洞実験を行い性
能を確認するとともに、流れ場の詳細な解析を
通して主翼と胴体の干渉の様子を捉えたいと考
える。
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