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ABSTRACT

A study was conducted of an aerodynamic design for the sonic-boom reduction of su-

personic transport. Sonic-boom is one of the most important environmental problems for

supersonic transport and many methods for the reduction of sonic-boom intensity have

been published. These previous low sonic-boom design methods utilize the F-function

method which is based on a linear theory. In comparison a new low sonic-boom design

method is proposed in this study in order to deal with the nonlinear effects of the strong

shocks near the aircraft and the three-dimensional effects of the aircraft configuration

unable to be taken into accont in the F-function method. This new low sonic-boom design

method combines a three-dimensional Euler CFD code with a least-square optimization

technique. The aircraft fuselage geometry is modified by this method in order to minimize

the pressure differences between a pressure signature calculated by the CFD and a target

low sonic-boom pressure signature produced in the near-field below the aircraft. This

target near-field pressure signature is determined from the target low sonic-boom ground

signature by utilizing the waveform parameter method. We shall demonstrate here that the

sonic-boom intensity of the low sonic-boom aircraft configuration designed by the F-

function method is reduced by  this new low sonic-boom design method.

Key  words: Supersonic Transport, Sonic-Boom, Low sonic-boom Design, CFD Design,

Optimization

概　　要

　コンコルドに代わる次世代SST開発における環境適合性に関する課題の一つに，ソニッ

クブームの低減化が挙げられる．ソニックブームを低減化させる方法としては，機体形状

を工夫することで地上で観測される圧力波形を一般的なN波ではなく低ブーム圧力波形と

して伝播させる設計法が考えられる．そのような設計法に従来用いられているのは幾何音
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１．はじめに

近年，次世代の超音速輸送機（SST: SuperSonic Transport）

の開発機運が世界的に高まってきている．わが国におい

ても国際共同開発を視野に入れたSSTの技術開発が進め

られ，21世紀初頭には小型実験機による飛行実証を計画

している．日本航空宇宙工業会の開発調査の報告の中で

は，次世代 SST実現のためには，技術力の向上，環境適

合性の確保，市場性の成立の３つの課題が解決されなけ

ればならないとしており，そのうち環境適合性に関して

は，「空港騒音低減」，「ソニックブーム回避」，「オゾン層

保全」の３つが挙げられているが，その中でもソニック

ブームは SST特有の問題であり重要である．図１に示す

のは東京を中心とした代表的な路線に関する在来機と

SSTの飛行時間の比較である．TYO-JFK，TYO-ORDの２

つの路線で短縮率が低いのが分かるが，これはソニック

ブームにより陸上空での亜音速飛行を余儀なくされた結

果であり，ソニックブーム問題の重要性を示している．

ソニックブームとは，超音速で飛行する航空機の各部

から発生した衝撃波が大気中を伝播する間に整理統合さ

響理論に衝撃波特有の非線形性を取り入れた修正線形理論であるF関数法であるが，この

手法は衝撃波の整理統合過程や圧力波形の非線形的な歪みの効果を考慮することができる

一方，機体近傍での強い衝撃波が持つ非線形性は考慮できなかった．また，F関数法は軸

対称物体について構築された方法であるために，実際の３次元機体形状のもつ３次元性を

考慮することができないという欠点も持つ．そこで本研究では，地上において目標とする

低ブーム圧力波形となるような近傍場圧力波形を従来の修正線形理論から求めて，その波

形から機体形状を求める逆問題を，近年発展が著しいCFD解析と最小二乗法を利用した最

適化手法とを組み合わせて解く新しい低ブーム設計法を提案する．この設計法では３次元

Euler CFD解析コードを用いているため，機体の 3次元性の効果や流れ場の非線形性を考

慮した低ブーム設計が可能である．本研究では，この設計手法を用いて，線形理論により

低ブーム設計された機体形状のソニックブーム強度をさらに低減することで，本設計手法

が低ブーム設計に有効であることを示す．

図１　在来機と SST（マッハ数 2.4）の飛行時間の比較１）
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れ，地上においてN波（図２）として観測される現象で

ある．地上で観測されるソニックブームの強度は一般に

N波の立ち上がりの最大圧力上昇量と立ち上がり時間，

持続時間などで評価されるが，人間の耳に影響の大きい

パラメータとして最大圧力上昇量と立上り時間が特に重

要とされている．1960年代に英仏共同で開発されたコン

コルドのソニックブーム強度は，最大圧力上昇量でおよ

そ95～145［Pa］，立上り時間では２［msec］程度であり，

その音の心理的反応は近くで起こる落雷に相当すると言

われている．次世代SSTでは，ソニックブーム強度を 50

［Pa］以下にすることが必要とされており，そのために地

上での圧力波形を一般のN波ではなく低ブーム圧力波形

（図３）と呼ばれる波形として地上に伝播させることが考

えられている．

図２　N波２）

図３　低ブーム圧力波形２）
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ソニックブーム強度の推算法としては，1960年代の

SST開発の時代から，幾何音響理論に非線形的な波の歪

みの影響を加えた修正線形理論であるWhithamの F関数

法３）が使われているが，F関数法は軸対称物体に対して

構築された方法であるため，３次元の機体形状に適用す

る場合には，それと等価な軸対称物体に変換する必要が

あり，機体の３次元性の効果を厳密には考慮できない．そ

こで最近では，機体の３次元性や衝撃波による非線形性

の強い機体近傍の圧力波形についてはCFDを用いて解析

がおこなわれるようになったが，低ブーム圧力波形を実

現するような機体形状の設計法としては依然修正線形理

論を用いる手法が主流である．

本報告では，まず第２章において本研究で用いたCFD

解析と修正線形理論とを組み合わせたソニックブーム波

形推算法４）（図４）について説明し，機体の３次元性を

考慮するにはどの位置までCFD解析を行う必要があるか

について検討する．また，得られた地上圧力波形からソ

ニックブーム強度を評価する手法についても述べる．第

３章では，第２章で説明した手法を用いて，線形理論に

より低ブーム設計された機体形状のソニックブーム強度

を推算し，低ブーム設計の効果を調べる．第４章では，線

形理論を用いた低ブーム設計の問題点を検討し，機体の

３次元性や流れ場の非線形性を考慮した低ブーム設計法

として，CFD解析と最適化手法とを組み合わせた設計手

法を新たに提案し，低ブーム機体の設計に有効であるこ

とを示す．最後に第５章に結論を述べる．

２．ソニックブーム強度推算法

２．１　近傍場圧力波形の推算

機体の近傍においては機体各部から強い衝撃波が発生

し，非線形的な流れ場となっているため，線形理論を用

いるのは適当ではない．そこで機体近傍場における圧力

波形を，機体周りの３次元CFD解析により求める．基礎

方程式は３次元圧縮性Euler方程式とし，数値解法として

は空間差分にChakravarthy-Osherの高次風上 TVD法，時

間積分に対角ADI法を用いる．

 CFD解析の妥当性を検証するために，図５に示すよう

なダブルデルタ翼とアロー翼の２つの形状について計算

を行い，実験値と比較した．計算格子は機体軸に垂直な

断面内で２次元的に作成した平面格子を軸方向に連ねる

ことにより生成した．一例として，ダブルデルタ翼機体

形状周りに作成した計算格子を図６に示す．図７（a）に

は，２種類の翼形状に関してマッハ数 2.0，迎角０°で模

型から模型全長に等しい距離だけ離れた位置（H/L＝

1.0）で測定した実験値と，CFDで求めた圧力波形との比

較を示す．実験は東京大学大学院工学系研究科航空宇宙

工学専攻の超音速風洞で行ったものである．また風洞壁

での反射を考慮し，CFD解析で得られた圧力は２倍にし

て比較している．先端のピークは機体先端からの衝撃波

によるもので，どちらの翼にも同じ先端が取り付けてあ

るため重なっている．中央のピークが翼の前縁からの衝

撃波によるもので，ダブルデルタ翼では２つのピークが

見られ，アロー翼の方は平らで低いピークが形成されて

いる．一番最後の下向きのピークは翼後縁からの膨張波

とその後の衝撃波によるもので，翼後縁が流れに垂直で，

図４　ソニックブーム強度推算法
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図６　計算格子

図５　検証計算用機体形状

This document is provided by JAXA.
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翼幅の長いダブルデルタ翼の方が激しく下がっている．

図７（b）には同様の模型について迎角を３°とした場合

のH/L＝ 2.0での圧力波形を示すが，揚力の影響によっ

て翼が発生する衝撃波による圧力のピークが上昇してい

るのが分かる．いずれの場合でもCFDで推算した圧力波

形はダブルデルタ翼，アロー翼ともに実験値とよく一致

している．

２．２　地上圧力波形の推算

次に，CFD解析によって得られた近傍場圧力波形を波

形パラメータ法５）を用いて地上まで外挿し，地上圧力波

形を推算する．波形パラメータ法は，機体近傍での圧力

波形をいくつかのパラメータで数値的に表し，幾何音響

理論に等エントロピー仮定による波形の歪みの効果を取

り入れて地上まで外挿する方法である．この方法では，飛

行条件や大気の状態などの条件を考慮することができる

が，本ケースでは飛行マッハ数2.0，飛行高度18.3［km］，

機体長 91［m］とし，大気はU.S.標準大気を仮定し，自

然風は考えないこととする．図８（b）には実在大気効果

を考慮した例として，ダブルデルタ翼機体の地上波形を

図８（a）に示すような等温大気と実在大気のそれぞれの

図７　実験値との比較 図８　実在大気効果（freezing effect）

条件で推算した例を示す．なお，地上での反射係数は1.9

としている．実在大気条件を与えた場合には波形のN波

への統合を抑えるfreezing effectが考慮できていることが

分かる．

図９（a）（b）には，ダブルデルタ翼およびアロー翼機

体それぞれについて機体直下のいくつかの位置（H/L）で

の近傍場圧力波形を，波形パラメータ法の入力として用

いた場合の地上での圧力波形を示す．ダブルデルタ翼の

場合，H/L＝ 1.0とH/L＝ 2.0とを比較すると，機体の３

次元性の影響によって翼からの衝撃波によるピークの部

分で違いが見られるが，H/L＝5.0とH/L＝6.0とではほ

ぼ同じ波形となっている．また，アロー翼の場合は機体

の３次元性が小さいためH/L＝ 1.0やH/L＝ 2.0でもH/

L＝6.0とほぼ同じ波形となっており，波形パラメータ法

の入力として用いるべき波形位置は機体形状によって異

なることが分かるが，本研究においては，できるだけ離

れた位置であるH/L＝6.0での波形を用いることとする．

２．３　ソニックブーム強度評価法

ソニックブームの評価法としては図 2に示したような

パラメータが挙げられるが，これらはすべてN波を想定

This document is provided by JAXA.
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しているため低ブーム圧力波形などN波以外の波形を評

価するのに十分とは言えない．そこで本研究ではもう一

つの評価法である ASEL（A-weighted Sound Exposure

Level）も用いることとする．ASELは波形を FFTにかけ

て周波数分解し，各周波数の音に対して人間の耳に合わ

せた聴感補正を行うもので，ソニックブーム強度を波形

の一部分ではなく波形全体で評価できる方法として研究

が行われており，図10に示すように人間の感覚と１対１

に対応した評価法であると報告されている６）．

図11には立上り時間（Rise Time）を変えた３種類のN

波についてASELによる評価を行った結果を示す．図よ

りRise Timeが大きくなるほどASEL値が小さくなり，Rise

図９　入力波形位置が地上波形に与える影響 図 10　ASELと主観量の対応６）

図 11　Rise TimeがASELに与える影響

This document is provided by JAXA.
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TimeがASEL評価に与える影響が大きいことが分かるが，

波形パラメータ法ではRise Timeはすべて０となってしま

うため，本研究ではFlightデータ７）と分子吸収理論８）の

結果をもとに，図12に示すように圧力上昇量とRise Time

との関係を３通りにモデル化することでRise Timeを推定

する手法６）を用いた．

３．線形理論を用いた低ブーム設計の効果

３．１　初期設計機体形状の低ブーム効果

上記の解析手法を，線形理論を用いて低ブーム設計さ

れた機体９）に適用し，そのブーム低減効果を調べた 10）．

図13には，本研究で計算対象とした低ブーム機体形状を，

比較の対象とした低抗力機体形状とともに示す．この低

ブーム機体形状は，Dardenの方法11）を用いて設計マッハ

数 1.4で低ブーム設計されたものである．図 14にDarden

の設計法の概念図を示す．この方法はWhithamの F関数

法を基礎としており，F関数をいくつかのパラメータを用

いて表し，地上において目標とする圧力波形を実現する

様にそれらのパラメータを決定することで，その F関数

に対応する等価軸対称物体を求める方法である．ここで

目標とする圧力波形として選択できるのは図３に示した

低ブーム圧力波形中の台形型（Flat-Top Type）とランプ型

（Ramp Type）の２種類の圧力波形であり，それぞれ図14

におけるパラメータBがゼロの場合と正の値をとる場合

とに対応している．図13に示した低ブーム機体形状の場

合はBをゼロとして台形型圧力波形を目標として設計さ

れている．図14でF関数の先端部がスパイク状になって

いるのは低ブーム圧力波形を実現する F関数の特徴であ

り，等価軸対称物体の先端が鈍頭であることを示してい

図 12　Rise Timeの推定６）

図 13　低抗力および低ブーム機体形状９）

る．そしてこのスパイク状の部分の幅を表すパラメータ

yf /Lを変化させて機体先端の鈍頭度を調節することでソ

ニックブーム強度と抵抗とのトレードオフをすることが

できる．yf /Lが小さいほど機首は鈍頭となり，yf /Lを大

きくするにつれて機首を尖らせ抵抗を低減することが可

能となる．図13に示した低ブーム機体形状は低ブーム性

のみを考慮しているため yf /Lの値は 0.00001と非常に小

さく設定されており機首は鈍頭となっている．Dardenの

This document is provided by JAXA.
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方法により得られる等価軸対称物体に対応する３次元の

機体形状は無数に存在するが，図13の低ブーム機体はま

ず翼形状を低抗力設計により求め，低ブームとしての拘

束はすべて胴体形状に負わせる方法で設計されている．

図 15，図 16には CFD解析の結果得られた低抗力，低

ブームの２つの機体形状に関するCL-a曲線およびCL-CD

曲線を示す．揚力はどちらの機体形状でも迎角に対しほ

ぼ直線的に増加しており，設計揚力係数（CL＝0.116）を

図 14　Dardenの低ブーム設計法 11）

図 15　CL-a曲線（CFD解析結果）
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実現する迎角は低抗力機体形状で a＝ 3.7°，低ブーム機

体形状でa＝4.2°である．またその迎角における抵抗係

数は図 16より低抗力機体形状で CD＝ 0.0131，低ブーム

機体形状でCD＝0.0154と低ブーム機体形状の方が低抗力

機体形状の 1.18倍と大きくなっている．ただし本計算は

Euler方程式を解いており，粘性による抵抗は考慮してい

ない．図17には設計CL状態での２つの機体形状の機体直

下での近傍場圧力波形を示す．２つの波形を比較すると

低ブーム機体形状の波形の方が先端部のピークが低く，

前部が平らになっているのが分かる．図18には図17の近

傍場波形を入力波形として，波形パラメータ法を用いて

外挿した地上圧力波形とASEL値を示す．このケースで

の入力条件は，飛行マッハ数1.4，飛行高度12.8［km］，機

体長 91［m］である．また，ソニックブームが地上に到

達する際には衝撃波が地面で反射することによって圧力

上昇量が増加する．地面での反射係数（KR）は，地面を

理想的な固定壁と考えればブームの圧力上昇量がちょう

ど２倍となることからKR＝2.0であるが，地面の状態（草

地，舗装面など）によっては1.8～2.0の値をとるため，本

研究では経験的な値であるKR＝ 1.9を用いた．波形の先

図 17　近傍場圧力波形

図 16　CL-CD曲線（CFD解析結果）
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端部のピークは低ブーム機体形状の波形が約50［Pa］と，

低抗力機体形状のピークよりも 25［Pa］程度低くなって

おり，低ブーム機体のブーム低減効果を示している．

３．２　胴体半径修正による効果

図18に見られる様に低ブーム機体の地上波形は，波形

先端の圧力上昇量は設計値通り50［Pa］となっているが，

波形の３つ目のピークは約135［Pa］であり低抗力機体の

２つ目のピークとほぼ同じ高さである．また，波形の形

自体も設計時に想定した台形型圧力波形とはかなり違っ

ており，ASEL値によるソニックブーム強度評価も低抗力

機体より１［dB（A）］程度大きくなっている．そこで，

図19（a）にこの機体の等価断面積分布を示す．等価断面

積分布は，マッハ面による機体の切断面を機体軸方向に

投影した，いわゆる相当回転体の断面積分布（図の

Volume）と機体軸方向の揚力分布から計算される断面積

分布（図のLift）との和で表される．本研究では，相当回

転体の断面積分布はCFD解析に用いた計算格子の機体表

面格子をマッハ面で切断し機体軸方向に投影して求め，

揚力分布から計算される断面積分布はCFD解析結果で得

られた揚力分布から求めている．図の中で破線（Volume

＋ Lift）で示されているのがそれら２つの合計である．

図 19　等価断面積分布修正

図 18　地上圧力波形
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CFD解析に用いた機体形状データは実験模型の形状であ

るため機体後部は支持スティング形状になっている．

従って，図19（a）中においてx＝60［m］以降で波線（Volume

＋Lift）で示された断面積分布が実線（Design）で表され

た設計目標より大きくなっているのはスティングによる

体積増加分である．しかし，同図において波線（Volume

＋Lift）は x＝ 20［m］から x＝ 60［m］においても設計

目標から大きくずれている．文献12） には，目標とする等

価断面積分布から実際の胴体の形状を決定するには繰り

返し計算が必要であることが報告されている．そこで本

研究では，初期形状の翼が低抗力設計により設計されて

いることから翼は変えないものとし，図の波線（Volume

＋Lift）と目標とする等価断面積分布（Design）とのずれ

をすべて胴体に負わせるかたちで繰り返し胴体形状を修

正した．修正方法としては，胴体は軸対称であるとして

半径の修正量 Dr（x）を，

Dr x = 1
p Aedesign x – Aecfd x + r0 x 2 – r0 x （１）

から求める．ここで Aedesign（x）は設計目標等価断面積，

Aecfd（x）はCFD解析から求めた等価断面積，r0（x）は現

在の半径である．３回繰り返したあとの等価断面積分布

を図19（b）に，胴体半径の変化を図20に示す．図19（a）

と（b）を比べると，揚力による断面積分布には大きな変

化はないが，相当回転体の断面積分布が大きく変化して

全体として目標値によく一致しているのが分かる．図21

には胴体半径修正後の地上波形とそのASEL値を修正前

と比較して示す．修正により波形が台形型の圧力波形に

近くなっており，波形中の最大圧力値も修正前の約 135

図 21　胴体半径修正による地上波形の変化

図 20　胴体半径修正
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［Pa］に対して約 86［Pa］と 50［Pa］近く低下している

のが分かる．また，修正によりASEL値も4［dB（A）］程

度低下して低抗力機体よりも３［dB（A）］程度低くする

ことができ，繰り返し計算による設計の改善が示された．

４．最適化手法を利用した低ブーム設計法

４．１　設計手法

図21から分かるように，線形理論に基づく目標断面積

分布によく一致するように胴体形状を修正した後の機体

形状においても，地上での圧力波形は設計波形である台

形型圧力波形にはなっていない．この原因としては，線

形理論による設計では考慮できない流れ場の非線形性や，

３次元の機体形状を等価軸対称物体に置き換えてしまう

ことにより無視される機体の３次元性の効果が考えられ

る．

そこで本研究では，近傍場において目標低ブーム圧力

波形を与えて胴体形状を決定する逆問題を，最小二乗法

を基礎とする最適化手法 13）  を用いて解くことにより低

ブーム機体形状設計を行なう．この最適化手法の手順と

しては，まず初期胴体形状に対して後述する形状修正法

を用いて微小変化を与えて流れ場を解き，圧力波形の変

動を計算する．形状修正量を制御するいくつかのパラ

メータを，設計における設計変数dkに選ぶとき，目的関

数を以下の式で与える．

J = Pti – Pbi –
¶Pi

¶dk
dkS

k = 1

K 2

DSiS
i = 1

I

（２）

ここでKは用いた設計変数の数であり，Iは圧力波形を分

割した要素の総数である．また，¶Pi/¶dkは形状の微小変

化に対する圧力変動であり，PtiおよびPbiはそれぞれ目標

圧力波形と初期圧力波形のi番目の要素の圧力，DSiは i番

目の要素の長さである．この式中の未知量dkを目的関数

が最小になるように決定するには，（２）式を各設計変数

で微分した式が０になるように dkを決めれば良い．

形状修正法としては，２種類の方法を用いた．１つ目

の方法は，形状修正量を基本関数 fk（x）の線形結合とし

て，

Dy x = dk fk xS
k = 1

K

（３）

のように表す方法である．図22（a）に示す基本関数fk（x）

は，総数が８個（K＝８）であり，それぞれの基本関数

は以下の式で与えられる．

fk x = sin p 1 – x e k , k = 1, 2

fk x = sin3 pxe k , k = 3, 4, 5
fk x = sin pxe k , k = 6, 7, 8

e k =
ln 0.5

ln 1 – xk

, k = 1, 2

e k =
ln 0.5
ln xk

, k = 3, , 8

（４）

ここでxkは各基本関数が最大値をとる位置を表しており，

図 22（a）においては，x１～ x８＝ 0.06，0.13，0.2，0.4，

0.6，0.8，0.87，0.94を用いた．最適化における設計変数

dkには，基本関数の線形結合の係数を用いて形状修正量

を制御する．この方法で形状修正を行う場合，設計プロ

セスの性能は基本関数の総数と形状に依存する．基本関

数の総数を増やすことで設計の質は上がるが，設計にか

かるコスト（計算時間）は総数に比例して増大する．ま

た，良い基本関数の形状を用いることによって少ない総

数でも良い設計結果を得ることができる．ここで，基本

関数の形状が良いというのは，目標圧力波形を実現する

形状と初期形状との差を，線形結合によって表現できる

ような形状という意味であり，極端な例としては，最終

形状と初期形状との差そのものを基本関数に選ぶことが

できるならば，基本関数は 1つで十分である．実際問題

としては，目標圧力波形を実現する形状は未知であり，そ

のような基本関数を設定することは不可能であるため，

図22（a）に示すように機体長全体に分布し，様々な位置

に最大値をもつような滑らかな形状をいくつか用いるこ

とで，大抵の形状は線形結合によって表現できるように

するわけである．しかし，それでも基本関数の形状選択

としては十分であるとは言えず，それより先は経験に

よって最終機体形状を予測し初期形状との差を基本関数

とするなど，問題に合わせて形状選択を行う必要がある．

以上述べたような，基本関数の形状選択の任意性を避

けるために，本研究ではもう一つの形状修正法として，B-

Spline関数を用いて修正を行った．機体軸上に分布させた

n個の離散点x1，x2，…，xnに対して，機体胴体半径分布

r1，r2，…，rnを与えたとき，m次のB-Spline平滑化式を，

S x = c jN j, m + 1 xS
j = – m + 1

nt – 1

（５）

とする．ここで cjは平滑化係数，Nj, m＋１（x）はm次のB-

Spline関数を表し，ntはB-Spline関数の節点の個数である．

平滑化係数 cjは，重み関数wsp（xi），i＝１，２，…，nを

与えた時の重み付き残差の２乗和，
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dm
2 = wsp xi ri – S xi

2S
i = 1

n

（６）

が最小になるように決定され，求まった S（x）を形状修

正量とする．なお本研究においては平滑化係数 cjを求

めるのに富士通の科学研究用サブルーチンライブラリ

SSLIIを用いた．設計変数としては，B-Spline平滑化式

-
S（x）を制御する機体胴体半径分布 rjを用いる（B-Spline

平滑化式
-
S（x）は機体胴体半径分布 rjにより制御される

が，必ずしもそれらの点すべてを通るわけではない）．ま

た，本研究ではB-Spline関数の次数として２次（m＝２）

を選択したが，その理由としては高次の関数を用いると

形状が波打つ傾向が認められたことと，２次でも制御点

を十分に用いれば大抵の形状は表現できることが挙げら

図 22　設計例：遷音速（マッハ数 0.7）２次元翼型表面圧力分布，NACA0012→NACA1412，迎角３°
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れる．ただし，このようにB-Spline関数を用いることで，

基本関数の形状選択の任意性は避けることができるが，

設計変数の総数の任意性は残っており，問題に合わせて

適当な数を選ぶ必要がある．

４．２　予備計算

最適化手法を利用した設計法を低ブーム機体に応用す

る前に，２次元翼型に適用する予備計算を行う．図22に

は遷音速（マッハ数0.7） ２次元翼型の表面圧力から翼形

状を決定する逆問題をこの最適化手法を利用した設計法

で解いた結果を示す．初期翼型にはNACA0012，目標翼

型にはNACA1412を用いている．図 22（a）に示す基本

関数を用いた形状修正を行った結果を（c）（d）に，B-Spline

関数を用いた形状修正を行った結果を（e）（f）に示す．い

ずれの場合でも最適化結果は目標翼型および目標圧力分

布によく一致している．（b）にはそれぞれの形状修正法

について収束履歴を示す．収束判定としては，

CP =
Pti – Pbi

2DSiS
i = 1

I

DSiS
i = 1

I

1 / 2

（７）

で表されるパラメータ（Convergence Parameter）を用いて

いるが，基本関数を用いた場合約９回，B-Spline関数では

約６回でほぼ収束しているのが分かる．また，図23には

超音速（マッハ数2.0） 2次元翼型の表面圧力を用いた逆

問題に最適化を適用した例を示す．どちらの形状修正法

を用いた場合でも遷音速よりも速く約３回でほぼ収束し

ており，最適化結果は目標翼型および目標圧力分布によ

く一致している．この設計法をソニックブームに適用す

るには，機体表面圧力ではなく機体から離れた近傍場で

の圧力波形で最適化を行う必要があるため，超音速（マッ

ハ数2.0） ２次元翼型の後流圧力波形を用いた逆問題に最

適化を適用した例を図 24 に示す．初期翼型は NACA

0012，目標翼型にはNACA2412であり，圧力波形は x＝

1.4の位置（図（c）の破線）で求める．どちらの形状修正

法でも最適化結果は目標翼型および目標圧力波形とよく

一致しており，図（a）に示す収束履歴を見ると約６回で

収束しているのが分かる．

４．３　低ブーム機体への応用

最適化手法を利用した低ブーム機体設計法の手順とし

ては，図25に示すようにまず地上において目標となる低

ブーム圧力波形を定める．そして適当な近傍場圧力波形

を初期波形として波形パラメータ法を用いて地上波形を

図 23　設計例：超音速（マッハ数 2.0）２次元翼型表面圧力分布，NACA0012→NACA1412，迎角３°

図 24　設計例：超音速（マッハ数 2.0） ２次元翼型後流圧力波形，NACA0012→NACA2412，迎角３°
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推算し，それと目標波形とを比べて近傍場波形を適当に

修正する操作を繰り返し，目標となる近傍場圧力波形を

決定する．求まった目標近傍場圧力波形から機体胴体形

状を決定する逆問題を前述の最適化手法とCFD解析コー

ドを用いて解く．

図26には図20に示した胴体半径修正後の低ブーム機体

を初期形状として最適化を行うのに用いた基本関数を示

す．これらの基本関数はより複雑な形状に対応できるよ

うにK＝ 16としており，また図 21実線で示された圧力

波形は前方部では設計目標である台形型圧力波形が実現

されていることから，機体が軸対称である前方部には分

布させていない．図 27（a）および（b）には，これらの

基本関数を用いて低ブーム機体を最適化した結果の近傍

場波形とそこから外挿した地上波形とを示す．どちらの

図においても，最適化後の圧力波形は初期波形と比べる

と波形前方部が平らになっているのが分かる．また，地

上波形先端での圧力値は約 50［Pa］と２つの波形に違い

は見られないが，波形中の最大値を比べると初期形状が

約 96［Pa］であるのに対して，最適化された形状では約

67［Pa］とかなり低くなっており，最適化の効果が現れ

ている．図27（a）の最適化後の近傍場波形が目標波形と

完全には一致していない理由としては，翼は変化させず

図 25　低ブーム設計の流れ

図 26　基本関数（K＝ 16）
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に低ブーム性を胴体のみに負わせたことが挙げられるが，

その他にも，基本関数の形状と個数の選択に任意性があ

ることが考えられる．そこで，図 28にはB-Spline関数に

よる形状修正を用いた場合の最適化結果を示す．B-Spline

関数の制御点としては機体軸上に分布させた８個の点を

用いている．近傍場波形は，設計変数が基本関数を用い

た時の半分であるにもかかわらず，より目標波形に近付

いているのが分かる．地上波形中の最大値も約58［Pa］と

基本関数を用いた場合よりも 10［Pa］程度低くなってお

り，B-Spline関数を用いた方法が本設計法に有効であるこ

とが示された．また，それぞれの形状修正法に必要な計

算時間について考えてみると，結果を得るために行った

最適化回数は，基本関数を用いた場合 10回，B-Spline関

数を用いた場合12回とB-Spline関数を用いた方が少し多

かったが，B-Spline関数の時に用いた設計変数の総数は８

個であり基本関数の時（16個）の半分であるため，１回

の最適化に必要な計算時間も約半分となる．総合して考

えてみると，最適化にかかった計算時間は B-Spline関数

を用いた場合が基本関数を用いる場合の約2/3倍であり，

最適化効率が良いことが分かる．

基本関数，B-Spline関数それぞれを用いた最適化結果

の地上波形に対するASEL値を表１に示す．どちらの形

状修正法を用いた最適化でもASEL値は目標波形とほぼ

等しいレベルまで初期波形よりも低減しており，図 27

（a），図 28（a）に見られた波形の多少のずれがASEL評

価にはあまり影響がないことが分かる．

図 29に示す最適化後の機体の胴体形状は，基本関数，

B-Spline関数どちらを用いた場合でも初期形状よりも全体

的に太くなっているが，これは翼端部分の前縁から発生

する強い衝撃波による圧力波形のピークを打ち消すため

に，胴体後部から強い膨張波を発生させようとするため

である．最後に図30に最適化後の機体形状の等価断面積

図 27　基本関数を用いて形状修正した最適化結果 図 28　B-Splineを用いて形状修正した最適化結果

Rise Time 初期波形 目標波形 最適化後（基本波形） 最適化後（B-Spline）

A_series 89.12 dB（A） 86.87 dB（A） 87.29 dB（A） 87.08 dB（A）

B_series 84.00 dB（A） 81.61 dB（A） 82.04 dB（A） 81.93 dB（A）

C_series 79.36 dB（A） 76.74 dB（A） 77.37 dB（A） 77.42 dB（A）

表１　最適化によるASEL値の変化
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分布を示す．最適化後の分布（図のVolume＋Lift）と設

計断面積分布（図のDesign）とのずれが，非線形性や機

体の３次元性を考慮したための修正量であると考えられ

る．

５．結　　論

本研究では，流れ場の非線形性や機体の３次元性まで

図 29　最適化後の胴体形状

もを考慮した新しい低ブーム機体設計法としてCFD解析

と最小二乗法を利用した最適化手法とを組み合わせた設

計法を提案した．この設計手法は，波形パラメータ法を

用いて地上まで外挿した時に目標低ブーム圧力波形とな

るような近傍場圧力波形を目標波形として与え，そこか

ら機体形状を決定するという逆問題を最小二乗法を利用

した最適化手法を用いて解くことにより低ブーム機体形

図 30　最適化後の等価断面積分布
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状を求める方法である．この低ブーム設計法を線形理論

に基づくDardenの低ブーム設計法により得られた等価断

面積分布を持つように設計された低ブーム機体形状に適

用し，胴体形状の最適化を行うことで以下の結論が得ら

れた．

（１）本設計手法により胴体形状を最適化された機体形状

が形成する地上圧力波形は目標低ブーム圧力波形と

ほぼ一致し，線形理論によって低ブーム設計された

機体形状をさらに低ブーム化できることを示した．

波形中の最大圧力値も約 86［Pa］から 58［Pa］まで

低減することができた．

（２）胴体形状の修正法として，適当に選択した基本関数

の線形結合で形状修正量を決める方法と設計変数と

なる数個の点を B-Spline関数で結合して形状修正量

とする方法の２種類を用いたが，設計結果および計

算効率の両面から見て B-Spline関数を用いた方が本

設計手法には良いことが分かった．

（３）今後の課題としては，ASEL値で評価したソニック

ブーム強度がブームの許容値を満たすような目標圧

力波形を指定した設計や，ソニックブーム強度と空

力性能とのトレードオフのための多目的最適設計が

考えられる．
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