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ABSTRACT 
The study involved investigating the aerodynamic performance of several wings with different leading edge angles to validate the usefulness 
of a forward-swept wing in significantly reducing sonic boom at supersonic cruise. A total of 13 wing-body-engine nacelle configurations 
for supersonic business jet model were defined with varying wing planforms; the associated aerodynamic drag was evaluated using the three-
dimensional compressive Euler equation, and the augmented Burgers equation was used to evaluate the acoustic level of the sonic boom. The 
calculated results for supersonic cruise conditions indicated that the maximum acoustic level of the sonic boom of a forward-swept wing was 
approximately 4.8 PLdB lower than that of the original backward-swept wing. Furthermore, a forward-swept wing reduced the aerodynamic 
drag as effectively as a backward-swept wing in supersonic cruise. The sonic boom signature on the ground level indicated that forward-
sweeping of the wing led to multi-peaks signature on the bottom peak of the trailing sonic boom, and thus, the forward-swept wing could 
reduce the intensity of trailing sonic boom. 
 
１．序論 
超音速旅客機の実用化にあたっては巡航時のソニックブ

ーム強度と空力抵抗の同時低減が重要課題であり，日本で

も抵抗低減やソニックブーム強度低減に向けた多くの検討
1~5)が行われてきた．しかしながら，宇宙航空研究開発機構

（Japan Aerospace Exploration Agency：JAXA）の研究開発事

業において静粛超音速機実現に向けて掲げた技術目標 6)

（「ソニックブーム 85PLdB 以下」，「巡航揚抗比 8.0 以

上」，「離着陸騒音 ICAO ch.14 適合」，「構造重量 15%削

減」）の同時達成には既存のコンセプトにはない革新的な

設計も必要になると考えられる．抵抗低減の観点から超音

速機に有望とされてきたデルタ翼やクランクドアロー翼で

は，主に機体後方で揚力を受け持つことになるため，理想

的にソニックブーム強度を低減させる Darden の分布 7)（揚

力分布から求められる等価断面積分布と機体断面積分布の

和）を満たすような揚力分布を得ることは限界がある 3,5)．

したがって，抵抗低減とソニックブーム強度低減が両立で

きる，従来にはない新しいコンセプトの検討が求められる． 
 そうしたコンセプトのひとつとして，堀之内により提案

された可変前進翼を採用した概念が挙げられる 8)．この文

献内において，パネル法に基づくポテンシャル計算と風洞

試験によって，前進翼がデルタ翼やクランクドアロー翼な

どの後退翼に比べて後端ブームを小さくできる可能性が示

された．これは，前進した翼端から生じるマッハコーンに

沿った圧力伝播が，機首先端から生じるマッハコーンより

先行すれば，揚力等価断面積が前方にシフトし，実際の機

体断面積を増加させることなく，等価断面積分布の最適化

による低ブーム化が達成できることを示している．空力性

能向上とソニックブーム強度の同時低減という観点から，

前進翼が後退翼よりも優れており，現在の技術目標に近い

解であると言える十分な検証がなされれば，前進翼コンセ

プトは将来の超音速旅客機の翼平面形として期待できる．  
 しかしながら，超音速前進翼機による低ブーム化の詳細

な検討例は少ない．文献 8)による検討でも単一の翼形状の

評価に留まっていることに加え，数値計算で用いられた線

形ポテンシャル計算は，機体近傍場での 3 次元的な圧力伝

播が直接計算できていないことから，ソニックブーム強度

推算の精度が十分とは言えない．そこで本研究では，超音

速巡航時における前進翼のソニックブーム強度を主翼の前

縁前進角ごとに数値計算により求め，クランクドアロー翼

と比較を行う．ソニックブーム強度を求めるための数値計

算には，空間の圧力伝播も考慮できるEuler方程式に基づく

数値流体力学（Computational Fluid Dynamics：CFD）と拡張

Burgers 方程式を用いた．これらの考察を通して前進翼機に

ついての基礎的な空力的な知見の獲得を行った． 
 
２．検討対象とする機体緒元 
本研究は JAXA で現在検討が進められている超音速ビジネス

ジェット機（Supersonic business jet：SSBJ）のコンセプトモデ

ル（第 1 図）1)をベースライン形状と定義し，全機形態（主

翼・胴体・尾翼・エンジンインテーク統合形態）での空力計

算を実施する．主翼平面形による空力性能の変化に注目し，

第 2 図(a)のとおり定義する主翼外翼の後退角を第 2 図(b)のよ

うに変化させる．翼型分布は第 3 図に示すベースライン形状

と同様とする．主翼以外のコンポーネントはベースライン形

状と同形状とする．検討する平面形の諸元を第 1表に示す． 
 

 
第 1 図 JAXA が検討している低ブーム SSBJ のコンセプト 

 

 
(a) 前縁後退角の定義 

 
 (b) 比較する平面形 

第 2 図 主翼平面形の概形 
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第 3 図 ベースライン形状の翼型 

第 1 表 平面形の諸元 
翼面積 45.3 m2 

アスペクト比 2.6 

前縁後退角
内翼 76° 
外翼 52°, 50°, 40°, …, -50°, -52° 

テーパー比
内翼 0.40 
外翼 0.14 

３．空力評価手法

３．１ 評価の流れ

機体重量と揚力が釣り合うこと（� � �）と，トリム安

定が取れること（𝑋𝑋�� � 𝑋𝑋��）を考慮する．水平飛行で巡航

（飛行高度 � � ���������，巡航マッハ数 𝑀𝑀� � 1��）してい

る状態を考える．重心と風圧中心位置が同じ点となるよう

水平尾翼舵角を決定することによって，トリム安定となる

ものと考える．これらの制約下における空力係数の評価手

順を第 4 図に示す．まず，トリム安定となる尾翼舵角を求

めるために，ポテンシャル方程式に基づく数値計算によっ

てふたつの尾翼舵角での風圧中心位置を計算する．主流に

対して尾翼の迎角が小さいとき，尾翼舵角と風圧中心位置

が 1 次関数の関係にあると仮定し，重心と風圧中心位置が

一致するトリム舵角を推算する．最後にトリム舵角で揚力

と重力が釣り合う巡航迎角を求め，Euler 方程式に基づく数

値計算で得られた空力評価値を検証に用いる．

３．２ 空力とソニックブーム強度の評価方法

３．２．１ 空力の評価

トリム安定点を求める際の計算には，JAXA で開発され

たポテンシャル方程式のソルバである CAD-based Automatic 
Panel Analysis System(CAPAS)9)を用いる．揚力制約を満た

すトリム安定点での空力評価には，第 1 式に示す 3 次元圧

縮性 Euler 方程式を解く． 
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𝜕𝜕𝜕𝜕����

�
� �� � ���

�
� � (1) 

時間積分は Lower-Upper Symmetric Gauss-Seidel（LU-SGS）
陰解法 10)，非粘性流束の評価は近似リーマン解法の Harten-
Lax-van Leef-Einfeldt-Wada（HLLEW）法 11)を用いる．計算

格子は六面体，四面体，ピラミッド，プリズムからなるハ

イブリッド非構造格子とする．Euler 計算と格子生成には，

JAXA で 開 発 さ れ た 高 速 非 構 造 流 体 ソ ル バ FAST
Aerodynamic Routines（FaSTAR）12)と，自動格子生成ソフ

ト HexaGrid13)をそれぞれ用いた．FaSTAR の実行にあたっ

ては，JAXA Supercomputer System 2（JSS2）を利用した．

３．２．２ ソニックブーム強度の算出方法

ソニックブーム強度の評価には，Euler 計算により得られ

た近傍場圧力波形を，近傍場・中間場マッチング手法であ

る Multipole Analysis14)で修正する．Multipole Analysis は第 5
図に示すように，圧力分布を各極の分布に分けて減衰量を

それぞれ推算することによって非軸対称成分の減衰を適切

に扱うことができ，近傍場の情報を用いて本来遠方で起こ

る周方向の減衰を計算することができる．そのため

Multipole Analysis を用いて近傍場波形を修正することで，

一次元的な波形伝搬を求めることができる．

修正した機体近傍場圧力波形から第 2 式に示す拡張

Burgers 方程式によって衝撃波の厚みが有限である地上のソ

ニックブーム波形を取得する 15)．拡張 Burgers 方程式は，

波線に沿った圧力差の勾配を第 2 式第 1 項の有限振幅音波

の非線形性と，第 2 式第 2 項の大気の熱粘性による減衰効

果の和で表した Burgers方程式に，第 3式の通り表される大

気の成層化効果，第 4 式に示すマッハ円錐の幾何拡張効果，

第 5 式に示す大気中の分子の振動緩和による減衰効果を加

えた式である．
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(5) 

本研究では拡張Burgers方程式より推算された地上波形から

ソニックブーム強度評価手法である BoomMeter16)を用いた

周波数解析により知覚騒音レベル（Perceived level：PL）17)

を求め，ソニックブーム強度の大小を考察する．

第 4 図 空力係数取得の手順 
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第 5 図 Multipole Analysis の概念図 

 
４．結果と考察 
４．１ 前進・後退角による解の傾向 

圧力抗力係数𝐶𝐶��を横軸，ソニックブームの知覚騒音レ

ベルPLを縦軸として巡航状態における各前進・後退角ごと

の計算値のプロットを第 6 図に示す．灰色の矢印の方向が

低抵抗・低ブームの方向である．各プロットの色は外翼の

𝛬𝛬値を表しており，赤に近いほど𝛬𝛬値が大きく（後退角が大

きい），青に近いほど𝛬𝛬値が小さい（前進角が大きい）．

第 6 図より，概ね前進・後退角で色付けをした矢印の方向

に後退・前進スイープの計算結果が求められた．すなわち，

𝛬𝛬値を小さくしていくと， 𝐶𝐶��と PL 値はある𝛬𝛬値まで上が

り，その後に下がる傾向となった．このことから超音速巡

航時の空力抵抗とソニックブーム強度の同時最小化を考え

るとき，前進翼の採用は有効な選択肢であると言える．前

進角をもつ翼は後退角のついた翼よりも低い PL値を示し，

その低減幅は最大で約 4.8PLdB であった． 
 
４．２ 空力計算結果に基づく考察 

後退翼であるベースライン形状（𝛬𝛬 � ���形状）と，𝛬𝛬を
反転させた前進翼の𝛬𝛬 � ����形状の機体近傍場，および地

上圧力波形（地上圧力波形）を第 7 図に，機体表面𝐶𝐶�分布

を第 8 図に示す．近傍場波形の約 40 ms までの圧力変動は

機首部分の圧力変動である． 
一般的に物体が超音速で飛行すると，その地上圧力波形

は N 字型になることが知られている．このとき，最初にみ

られる圧力上昇で生じるピークをトップピーク，トップピ

ークを過ぎた後の圧力低下で生じるピークをボトムピーク

と呼ぶ．第 7 図(b)に示す通り，トップピークは第 7 図(a)に
示す近傍場第 1 番目のピークは対応しており，𝛬𝛬 � ����形
状のそれは𝛬𝛬 � ���形状のものより時間的に先行している．

近傍場第 1 番目のピーク以降のピークは地上に伝播する際

に統合されて，地上では N 型に近い波形になっている．

𝛬𝛬 � ����形状の PL 値が𝛬𝛬 � ���形状の PL 値より低い要因

のひとつとして，𝛬𝛬 � ���形状の後端波形がN型波形部分の

ボトムピークになっているのに対して，𝛬𝛬 � ����形状のボ

トムピークが階段状になっていることが挙げられる． 
第 7 図(a)より，近傍場第 2 番目のピークは𝛬𝛬 � ���形状と

𝛬𝛬 � ����形状で同時刻に見られるが，ピーク値は𝛬𝛬 � ����
形状の方が大きくなっている．  

近傍場第 3 番目のピークは，翼上面とエンジンナセルの

間で生じた圧縮領域が原因だと思われる．第 9 図に機体後

方の表面𝐶𝐶�分布と機軸の断面𝐶𝐶�分布を示す．第 9 図にみら

れるこの圧縮は𝛬𝛬 � ���形状より𝛬𝛬 � ����形状の方が強く

なっている．  
近傍場第 4 番目のピークは，頂点にさらにふたつのピー

クを示しており，これらはそれぞれ胴体後端と水平尾翼か

ら生じたものと思われる．ふたつ目のピークは𝛬𝛬 � ����形
状の方が高い．このことを考察するために，第 2 表にそれ

ぞれの尾翼迎角（巡航迎角と尾翼舵角を足し合わせたもの）

を示す．この表より，𝛬𝛬 � ����形状は𝛬𝛬 � ���形状より尾

翼迎角が約 3°大きい．これは翼を前進させたことで前方に

シフトした主翼の揚力分布に対してトリムを取るために，

より大きな尾翼揚力が必要となったためである．これによ

り水平尾翼後部で生じる衝撃波を伴う圧力上昇が第 9 図に

示す通り𝛬𝛬 � ���形状より𝛬𝛬 � ����形状の方が大きくなっ

ており，これが近傍場波形に表れたと考えられる．  
第 7 図(a)において，機首部の圧力変動の後に見られる近

傍場第 1番目のピークは，𝛬𝛬 � ���形状より𝛬𝛬 � ����形状の

方が先行している．これは𝛬𝛬 � ����形状の翼端が翼根の前

縁より前に位置するためである．第 8 図(c)に示す通り，翼

上面において𝛬𝛬 � ����形状では上面においてキンク前縁か

ら内翼後縁に向けて圧縮領域が見られ，ピーク値は𝛬𝛬 �
����形状の方が高い値を示した．第 8 図(b)に示す通り，こ

の圧縮領域は𝛬𝛬 � ��形状でも見られるが，𝛬𝛬 � ����形状程

顕著ではなく，さらに第 8 図(a)に示す通り後退翼である

𝛬𝛬 � ���形状では見られない．この圧縮領域は抵抗増加につ

ながるため，内翼を含めた設計を実施する際にはキンク付

近での内翼と外翼の前縁後退角の変化を滑らかにするよう

な平面形とすることが必要である． 
 
４．３ 𝛬𝛬 � ���� ���� ���の翼における計算結果 

第 6 図に示す通り，��� � 𝛬𝛬 � ���では PL 値の減少幅が

大きい．これらの地上圧力波形を第 10 図に示す．第 10 図

(a)より，それぞれ機首部の波形や 40 ms 付近にみられる正

圧のピークの大きさに違いは見られず，そのため PL値への

影響は小さくなったものと思われる．110 ms 付近のボトム

ピークの拡大図を第 10 図(b)に示す． 第 10 図(b)の実線は圧

力波形を表し，点線は圧力波形の特徴の詳細をその形状か

ら精査するために求めた圧力を時間で 2 階微分した値であ

る．𝛬𝛬 � ���形状や𝛬𝛬 � ���形状では，負のピークから波形

が回復した後に，回復が緩やかに 0 へ近づいていく．また，

𝛬𝛬 � ���形状と𝛬𝛬 � ���形状では，107.6 ms 付近の負のピー
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の計算値のプロットを第 6 図に示す．灰色の矢印の方向が

低抵抗・低ブームの方向である．各プロットの色は外翼の

𝛬𝛬値を表しており，赤に近いほど𝛬𝛬値が大きく（後退角が大

きい），青に近いほど𝛬𝛬値が小さい（前進角が大きい）．

第 6 図より，概ね前進・後退角で色付けをした矢印の方向

に後退・前進スイープの計算結果が求められた．すなわち，

𝛬𝛬値を小さくしていくと， 𝐶𝐶��と PL 値はある𝛬𝛬値まで上が
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るとき，前進翼の採用は有効な選択肢であると言える．前

進角をもつ翼は後退角のついた翼よりも低い PL値を示し，

その低減幅は最大で約 4.8PLdB であった． 
 
４．２ 空力計算結果に基づく考察 
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反転させた前進翼の𝛬𝛬 � ����形状の機体近傍場，および地

上圧力波形（地上圧力波形）を第 7 図に，機体表面𝐶𝐶�分布
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状以降𝛬𝛬が小さいときに後端のブーム波形が 2段階に変化す

ることがわかるが，2 階微分値の変化の違いはこの点に表

れている．𝛬𝛬 � ���形状はベースライン形状より外翼が前進

していることから，主翼で生じる衝撃波と機体尾部で生じ

る衝撃波との距離が延びたため，これらが地上まで伝播し

ても完全に統合しなかったと考えられる．こうした後端ブ

ームの“2 段化”によって PL 値が𝛬𝛬 � ���形状から大きく

減少したものと考えられる．これらの結果から PL値を減少

させる後端ブームの“多段化”には前進翼の採用が有効で

あると考えられる． 

(1) 近傍場波形を元に多重極分布

を算出 

(2) 各極における減衰量を計算 

(3) 減衰を加味した多重極分布を

再び合成 
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第 6 図 各翼平面形の圧力抗力係数と知覚騒音レベル 

 
 

 
(a) 機体近傍場圧力波形 

 

 
(b) 地上圧力波形 

 
第 7 図 前進翼と後退翼の圧力波形比較 

 

 
(a) � � ���形状 

 

 
(b) � � ��形状 

 

 
(c) � � ����形状 

 

 
 

第 8 図 機体表面𝐶𝐶�分布 
 

 
(a) � � ���形状 

 

 
(b) � � ����形状 

 

 
 

第 9 図 機体後部の表面𝐶𝐶�分布と機軸断面𝐶𝐶�分布 
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第 2 表 代表ケースの巡航迎角と尾翼舵角 
𝛬𝛬 巡航迎角 尾翼舵角 尾翼迎角 

52° 3.07° -1.28° 1.79° 
-52° 3.40° 1.43° 4.83° 

 
 

 
(a) 地上圧力波形全容 

 
(b) 後端圧力波形拡大図（点線が 2 階微分値） 

 
第 10 図 𝛬𝛬 � �0�� �0�� �0�の地上圧力波形 

 

 
 

第 11 図 2 階の微分係数が負，正，負と変わる曲線 
 

 
 

第 12 図 後端圧力波形が 2 段化する様子 
 
５．結 論 
 デルタ翼やクランクドアロー翼では限界があった後端ソ

ニックブームのさらなる低減を目的として，検討例の少な

い超音速前進翼について 3 次元圧縮性 Euler 方程式と拡張

Burgers 方程式を併用したソニックブーム強度の数値計算に

基づき，前進翼のソニックブーム強度低減における優位性

の検証を行った．検証にあたっては，JAXA で検討中の

SSBJ のコンセプトモデル（クランクドアロー翼）をベース

機として外翼の後退・前進角を変化させた 13 の機体形状を

用意し，形状間の比較を行った． 
計算の結果，外翼の前進化のみでクランクドアロー翼の

ベース機よりもソニックブーム強度を最大で約 4.8 PLdB 低

減することができた．一方で空力抵抗は約 10 カウントの増

加に留まっており，翼型や尾翼などの再設計によってさら

なるソニックブーム強度と空力抵抗の同時低減が期待でき

る．地上圧力波形の観察により，後端ブームの多段化が翼

の前進化によって達成できることを数値計算で示すことが

できた．翼の前進化によるPL値の低減は，この後端ブーム

の多段化の達成が大きな要因となっていると思われる．そ

のため，多段化が実現した後に，さらに翼を前進させても

PL 値はあまり変化しなかった． 
今後は本研究で得た知見を踏まえて，静粛超音速機実現

の技術目標である「ソニックブーム 85PLdB 以下」，「巡

航揚抗比 8.0 以上」の達成に向けて，最適翼型の調査を行

う予定である． 
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