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第51回流体力学講演会 / 第37回ANSS

1

2019年 7月 3日

超音速旅客機と空力研究に魅せられて

JAXA航空技術部門 吉田憲司

１．はじめに

２．超音速旅客機の研究について

３．空気力学の研究について

4．まとめ

１．はじめに: 自己紹介
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川崎重工業（株）
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遷音速翼型

BERPブレード

ブレード先端形状

SST抵抗低減 超音速層流制御 小型超音速実験機
（NEXST‐1プロジェクト）

低ブーム設計概念実証
（D‐SENDプロジェクト）

超音速流の遷移点予測法（JAXA‐ONERA共同研究）

NEXST-1模型

ONERA風洞

kHI風洞

JAXA
風洞

最大揚力のRe数効果
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１．はじめに: 自己紹介
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川崎重工業（株）
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遷音速翼型

BERPブレード

ブレード先端形状

SST抵抗低減 超音速層流制御 小型超音速実験機
（NEXST‐1プロジェクト）

低ブーム設計概念実証
（D‐SENDプロジェクト）

超音速流の遷移点予測法（JAXA‐ONERA共同研究）

NEXST-1模型

ONERA風洞

kHI風洞

JAXA
風洞

最大揚力のRe数効果

（１）NEXST-1
・Warp翼/Area-rule胴体、自然層流翼（CFD逆問題、遷移予測）

（２）D-SEND
・ブーム伝播（大気乱流），空力モデル（空弾、舵効き、Re数等）

（３）ヘリブレード先端形状
・失速特性改善策（渦揚力、Dog Tooth、低翼面荷重）

（４）2次元翼（翼型）の最大揚力
・失速3態（層流剥離泡）、逆Re数効果（遷移点）

（５）3次元翼（単純後退翼）の最大揚力
・逆Re数効果（付着線汚染、再層流化）

空力的な成果

4

本日の講演内容

１．はじめに
・自己紹介

２．超音速旅客機の研究について
（1）自然層流翼設計概念実証（NEXST-1プロジェクト）
（2）低ソニックブーム設計概念実証（D-SENDプロジェクト）

３．空気力学の研究について
（1）ヘリブレード先端形状
（2）2次元翼（翼型）の失速特性と最大揚力のRe数特性
（3）3次元翼（単純後退翼）の最大揚力のRe数特性

4．まとめ
・挑戦課題、他

This document is provided by JAXA.
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２．SST： コンコルドの課題

5

・マッハ2、100人、6400km
・1976～2003年就航（27年間）

コンコルド（英仏共同開発） ⇒ 大西洋横断（約3.5時間）

・大きなソニックブーム ⇒ 陸上超音速飛行禁止
（近くに雷が落ちた時の心理的反応）

・大きな離着陸騒音 ⇒ 乗り入れ空港限定
（削岩機より大きな騒音）

環境適合性の不足

B747の100倍以上の騒音

経済性（機体性能）の不足

・大きな燃料消費
（スポーツカー並み）

B747の3.5倍の運航コスト

©JAXA平野

ロンドン・パリ－ニューヨーク・ワシントン路線
で毎年約24万人が利用（全体の3.7％）

↓
【エコノミークラス＋α】空間で【ファーストクラ
ス＋25％】プレミアム運賃でも利用者獲得

２．SST： コンコルドの抗力特性

形状抗力

摩擦抗力

体積依存造波抗力

CD≒0.0180 ⇒ L/D≒7 @CL=0.125

M
(出典：Cornig, G.: ”Supersonic and subsonic, CTOL and 
VTOL, Airplane design”, 4th ed. Maryland, 1976）

揚力依存造波抗力

渦抗力渦抗力
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揚力依存抗力 ,D LC

,D WLC

,D VC

,D WVC

,D FC
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２．SST： 揚抗比改善対策
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・Arrow Planform

・Warped Wing

・Area-ruled Body

CD,L減

CD,L減

CD,WV減

・Vortex Flap

・Hybrid Laminar Flow Control (HLFC)

・Blended Wing-Body 
(BWB)

(LFC)

Flow (NLF)

Vortex

CD,F減

CD,WV減

CD,L減

・Oblique Elliptic Wing Stagnant 
Flow Region

U∞

・Riblet ・Compression Lift

CD,L減

CD,F減 CＬ増

SR-71

F-106B

AD-1
XB-70
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２．SST： ソニックブームの低減原理

衝撃波の性質：強いものほど速く伝播する

⇒先端と後端の衝撃波に合体する

衝撃波の性質：強いものほど速く伝播する

⇒先端と後端の衝撃波に合体する

This document is provided by JAXA.
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9

２．SST： ソニックブームの低減原理

衝撃波の性質：強いものほど速く伝播する

⇒先端と後端の衝撃波に合体する

衝撃波の性質：強いものほど速く伝播する

⇒先端と後端の衝撃波に合体する

【ソニックブームの低減化】
○機体形状を工夫
⇒衝撃波パターンを抑制

（先端衝撃波を強く、他を弱く）
⇒統合を抑制

２．SST： 技術課題

10

次世代SST（国際共同開発） ⇒ 「大西洋/太平洋」横断

・許容可能なソニックブーム ⇒ 陸上超音速飛行
（遠くで雷が鳴っている時の心理的反応）

・亜音速機並みの離着陸騒音 ⇒ 乗り入れ制限なし
（2017年からの新しい騒音基準に準拠）

環境適合性の改善

経済性（機体性能）の改善

・燃料消費の大幅な改善 ⇒ ﾋﾞｼﾞﾈｽ運賃の約1.1倍
（コンコルドの燃費20%改善） （インターネットアンケート：約70%利用）

大型SST（2035年以降？）

NASA案
（200人）

マッハ1.6～1.8
大西洋横断
米国大陸横断

マッハ2.0
太平洋横断

JAXA案（50人）

小型SST（2030年？）

NASA案（70人）

©NASA©NASA

©JAXA
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11低ブーム/低抵抗設計技術低抵抗設計技術

静粛超音速機技術の研究開発
S3 Program 【環境適合性改善】

1997 2000 20011998 1999 2002 2003 2004 2005

基本設計

NEXST-1

NEXST-2

2006 2007 2008 20102009 20132011

無推力実験機
（ロケット打上）

ジェット推進
実験機

（空中発進）

Year

システム改修

2012

次世代超音速機技術の研究開発
NEXST Program 【経済性改善】

2014

D-SENDプロジェクト

▽1st
D-SEND#1

▽2nd

成功 失敗 成功

D-SEND#2

2015

▽3rd

無推力機体の気球落下試験

Low Boom Design 
Concept

設計/ 製造

▽

予備検討

飛行実証計画の検討

中止

成功

Supersonic NLF Wing 
Design Concept

２．SST： JAXAの取り組み

貴重な経験貴重な経験

失敗

アロー翼
（揚力依存抗力低減）

ワープ翼
（揚力依存抗力低減）

全長 : 11.5m, 翼幅 : 4.72m、重量：2 ton

エリアルール胴体（体積依存造波抗力低減）

層流翼
（摩擦抗力低減）

●表面平滑度（目標） :0.3μm

12

２．SST： NEXST-1実験機
（出典：K. Yoshida、ICAS-2016-0161）

This document is provided by JAXA.
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目標圧力分布

上面圧力分布

亜音速前縁で

自然層流化に
適した分布

揚力依存抵抗低
減に適した分布

上下面圧力差分布

２．SST： NEXST-1空力設計技術

３次元層流境界層の安定性解析を用いて導いた
“横流れ不安定”の抑制に適した理想的Cp分布

Warp設計時のΔCp分布

①CFD順解析
②目標値差分算出

③形状修正（線形理論）

設計断面形状
最終形状

初期形状

初期形状

収束

繰
り
返
し

風洞試験による確認

Warp設計時のΔCp分布
初期形状

最終形状

繰り返し
回数

超音速自然層流翼設計過程

13（出典：K. Yoshida、ICAS-2016-0161）

14

@設計迎角：α=2°@非設計迎角：α=-1°

主流

IRカメラ

IRカメラによる遷移計測（＠ONERA-S2MA） : M=2, ReMAC=4.7×106

23.3%模型

遷移点（推定）

２．SST： NEXST-1自然層流翼の実験的検証

遷移点（推定）

後方移動

（出典：JAXA-RM-12-009E）

This document is provided by JAXA.
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高度20km

マッハ２で滑空・計測

豪州ウーメラ実験場

2005年10月10日実施

２．SST： NEXST-1第２回飛行実験状況

15

（出典：K. Yoshida、ICAS-2016-0161）

２．SST： NEXST-1飛行実験結果①

【設計点】
CL=0.10, M=2.02, α=1.59 deg.,   
H=18.1km （Rec=14.0×106）

各センサーの遷移計測結果から“遷移終了点”を推定

「層流＋遷移」領域は
上面の約40%と推定

←遷移計測センサー類熱電対 ﾌﾟﾚｽﾄﾝ管 非定常圧力ｾﾝｻｰﾎｯﾄﾌｲﾙﾑ

乱流状態

16

（出典：JAXA-RM-12-009E）

This document is provided by JAXA.
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２．SST： NEXST-1飛行実験結果②

-sweep No.4 (M=2.0, α=1.6°, CL=0.1, H=18km, Rec=14.9 M)

30% y/s

50% 

70% 

Limit of LBL computation

Envelope strategy

DPAC(Lam.+Tra.)
DPAC(Turb.)

HFAC(Lam.+Tra.)
HFAC(Turb.)

Measured 
transition data

CFI
TSI

Fixed β strategy

TSI

NLF翼効果の確認
＠設計点

17（出典：JAXA-RM-12-009E）

２．SST： NEXST-1飛行実験結果③

XTexp

x/c

α_No.4@30% y/s（H=18km）

遷移点＠飛行試験

Fixed β strategyEnvelope strategy

遷移点予測（eN法）
（NTR.）pred.=14

ＴS支配

（出典：JAXA-RM-12-009E）
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２．SST： NEXST-1飛行実験結果④

30% y/s

50% 

70% 

Limit of LBL computation

Re-sweep No.5 (M=2.0, α=1.6°, CL=0.1, H=11.7km, Rec=35.2 M)

Envelope strategy

Measured 
transition data

DPAC(Lam.+Tra.)
DPAC(Turb.)

HFAC(Lam.+Tra.)
HFAC(Turb.)

CFI
TSI

TSI

CFI

Fixed β strategy

NLF翼効果
＠高Re数

19（出典：JAXA-RM-12-009E）

２．SST： 遷移とレイノルズ数の関係

Fixed β strategyN

x/c

← Re4

← Re1

TSI
↓

CFI
↓

IIIII
I Tr. movement pattern

NTR (criterion)

← Re2

← Re3

Low

High

Re1Re2

Re3Re4

(x/c)T
R

Re

I

II

III

Re No. trend

NEXST-1⇒

Re1 Re2 Re3 Re4

Improvement point

Design point at higher Re No. 
20（出典：JAXA-RM-12-009E）
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２．SST： NEXST-1成果の拡張①

-0.15

-0.10

-0.05

0.00

0.05

0.10

0.15

0.20

0.25

0.0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1.0X/C

C
p

R4-Target(upper)

R4-Target(lower)

R4-CFD(upper)

R4-CFD(lower)

y/s=0.3NEXT-1_NLF翼設計Cp分布

【特許第5747343号】

21（出典：Ueda, Y., K. Yoshida他、”Supersonic Natural-Laminar-Flow Wing-Design Concept at High-Reynolds-Number”,  
AIAA J. Vol.52, No.6, pp.1294-1306, 2014）

２． SST： NEXST-1成果の拡張②

【NEXST-1】
Rec=14 M (L=11.5m)

22（出典：吉田憲司、”JAXA超音速実験機プロジェクトに関するRe数効果の考察“、日本航空宇宙学科誌、Vol.67, 
No.1, pp.24-30, 2019）

約30%の層流化 ⇒ コンコルドに対して約13%のL/D向上

【Large SST】
Rec=126 M (L=91.4m)

This document is provided by JAXA.
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-0.05

0.00

0.05

0.10

0.006 0.008 0.01 0.012 0.014 0.016 0.018 CD

CL

仮想ｺﾝｺﾙﾄﾞ
NEXST-1実験機
大型SST
NEXST-1実験機（NLF化）
大型SST（NLF化）
仮想ｺﾝｺﾙﾄﾞ（乱流）

NEXST-1（40%NLF) 

自然層流翼効果

大型SST（30%NLF）

        

仮想ｺﾝｺﾙﾄﾞ
（無推進系）

自然層流翼効果

実機を想定した自然層流翼設計技術（特許第5747343号）

23

２．SST： NEXST-1プロジェクト成果

（出典：K. Yoshida、”Supersonic drag reduction technology in the scaled supersonic experimental airplane project 
by JAXA”, Progress in Aerospace Sciences, Vol. 45, pp.124-146, 2009）

２． SST： S3プログラムの概要

24（出典：K. Yoshida、ICAS-2016-0161）
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２．SST： 低ブーム設計技術

Non-axisymmetrical Nose
Inversely Cambered 

Stabilizer

Lifting 
Aft-fuselage

Waviness of Lower 
Surface of Aft-fuselage

Highly 
warped wing

S3 Concept Model (S3CM)

[Design Point]
M=1.3, CL=0.12

先端ソニックブームを減らす特許
（特許3855064号 / US Patent 7309046）

後端ソニックブームを減らす特許
（特許5057374号）

25
（出典：K. Yoshida、ICAS-2016-0161）

○D‐SEND#1： 2種類の軸対称体の落下試験。空中ブーム計測システムを確立。

先端ブームの低減効果を実証（2011年5月実施） 。

○D‐SEND#2： 低ブーム設計概念を適用した試験機による飛行試験。

計測ブームデータによって設計概念を飛行実証（2015年7月実施）

26

２．SST： D-SENDプロジェクトの概要

26

（出典：K. Yoshida、
ICAS-2016-0161）

This document is provided by JAXA.
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２．SST： D-SEND#2第２回飛行試験結果

同日17:00 （日本時間）：

機体分離（高度30.5km）

2015年7月24日11:43（日本時間）：
気球放球

オンボードカメラ

抵抗が予測より小さく、実
際のマッハ数が高くなった

ブーム計測
成功

27（出典：K. Yoshida、ICAS-2016-0161）

２．SST： D-SEND#2第２回飛行試験結果

28

同一設計条件で低ブーム設計概念を適
用しない場合のN型の推算ブーム波形

ブーム発生点での飛行条件に基づく
D‐SEND#2の推算ブーム波形

低減効果

低減効果

計測ブーム波形（Nサイト、750m）

差異は大気乱流の影響と特定

計測ブーム波形の振幅は、推算ブーム波形（低ブーム型）
と概ね同一の低減効果を有することを確認

但し、計測ブーム波形は推算ブーム波形と異なる！

28（出典：K. Yoshida、ICAS-2016-0161）
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２．SST： D-SEND#2第２回飛行試験の分析

大気乱流モデル（Random Fourier Modes）による低ブーム波形の変形解析例

大
気

乱
流

層
（
35

00
m

)

29

主要パラメタ：速度変動（1m/s）、乱流渦スケール（30m）、乱流層厚さ（3.5km）

（出典：K. Yoshida、ICAS-2016-0161）

２．SST： D-SEND#2第２回飛行試験結果の分析

750m

D-SEND#2計測波形

乱流モデルに
よる変形解析

O
ve

rp
re

ss
ur

e 
[P

a]

650m

O
ve

rp
re

ss
ur

e 
[P

a]

500m

O
ve

rp
re

ss
ur

e 
[P

a]

Time [sec]

σ=1m/s, L=30m, δ=3.5km

飛行経路

マイク

30（出典：K. Yoshida、ICAS-2016-0161）
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２．SST： D-SEND#2空力特性モデルの評価

31

Drag[cts]

○空弾変形及び突起物効果を考慮したCFD解析によるCD内訳の分析

引起こし

計測

CDを一律-30ctsし、ΔCLs, ΔCDs, ΔCmsをCFD結果から線形補間

（出典：牧野、二宮、“D-SEND#2空力特性モデルの評価”、日本航空宇宙学会第47回年会講演会、2A6、2016）

２．SST： D-SEND#2空力特性モデルの評価
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滑空 計測

TLM

Model (Original)空力モデル（M、α、δe等データ使用）

加速度等データによる空力推定

ダイブ

空力モデル（推定）

飛行実験データ

〇補正： CDを一律30cts低減し、ΔCLs, ΔCDs, ΔCmsをCFD結果から線形補間

空力モデル補正結果

改善
実機に近づく

32（出典：牧野、二宮、“D-SEND#2空力特性モデルの評価”、日本航空宇宙学会第47回年会講演会、2A6、2016）

時間（s）
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○「低ソニックブーム設計概念（D-SEND成果）」の適用効果

・ 50人規模の小型超音速旅客機（コンコルド重量の約40%）に適用した場合、

コンコルドのブーム強度（Δp）を約1/4まで低減可能

⇒ 将来のブーム基準をクリアできる可能性を有する。

JAXAが想定する将来の機体イメージ

２．SST： S3プログラムの成果

33

（出典：K. Yoshida、ICAS-2016-0161）
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本日の講演内容

１．はじめに
・自己紹介、他

２．超音速旅客機の研究について
（1）自然層流翼設計概念実証（NEXST-1プロジェクト）
（2）低ソニックブーム設計概念実証（D-SENDプロジェクト）

３．空気力学の研究について
（1）ヘリブレード先端形状
（2）2次元翼（翼型）の失速特性と最大揚力のRe数特性
（3）3次元翼（単純後退翼）の最大揚力のRe数特性

4．まとめ
・挑戦課題、他

This document is provided by JAXA.
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３．空力： 高速ヘリブレード先端形状の研究

〇高速ヘリ用ブレード先端形状

35

最高速度記録（400.87km/h）

BERP※ブレード

※） British Experimental Rotor Program

Super Lynx（Westland社）

出典：
https://en.wikipedia.org/
wiki/BERP_rotor

36

３．空力： 高速ヘリブレード先端形状の研究

CL

1.0

0.8

0.6

0.4

0.2

0.0
0.0        8.0 16.0 24.0   32.0 α(deg.)

改善デバイス：Vortex Flap、後援延長、Sharp Dog-tooth

（出典：吉田、他、“ヘリコプタ・ブレード先端形状の空力的改善効果について”、日本航空宇宙学会第20回年会、1989）
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37

３．空力： 高速ヘリブレード先端形状の研究

剥離を遅らせる 剥離を遅らせる

高揚力化

（出典：吉田、他、“ヘリコプタ・ブレード先端形状の空力的改善効果について”、日本航空宇宙学会第20回年会、1989）

３．空力： ２次元翼（翼型）の揚力特性

（１）３つの失速型

（出典：①日本機械学会編、写真集「流れ」、丸善、1984、②李家、「航空機設計法」、コロナ社、2011、③Tani, I., Low-
Speed Flows Involving Bubble Separation, Progress in Aeronautical Sciences, 5, Pergamon, pp.70-103, 1964）

1.5

1.0

0.5

0 10 20

Cl

α（°）

薄翼失速α=9°

薄翼

層流剥離泡 (long bubble)

short bubble long bubble

迎角増

①薄翼失速 （bubble型変遷）

厚翼

乱流剥離

③後縁失速 （乱流剥離）

迎角増

乱流剥離点の前方移動

中厚翼

層流剥離泡 (short bubble)

迎角増

short bubble burst
②前縁失速 （bubble burst）

層流剥離点

(bubble)層流剥離泡

再付着点

38
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３．空力： ２次元翼（翼型）の揚力特性

（２）３つの失速型とRe数の相関

混合失速

前縁失速

薄翼失速 後縁失速

0.012                    0.020                    0.028
y0.0125c/c

2

107

8

6

4

2

R
e c

（出典： Gault, D.E.: A Correction of 
Low-Speed Airfoil-Section Stalling 
Characteristics with Reynolds Number 
and Airfoil Geometry, TN 3963, 
N.A.C.A. 1957）

39

この図は未だに理論的に予測できない

３．空力： ２次元翼（翼型）の揚力特性

（３）最大揚力のRe数効果： 代表的翼型のClmaxのRe数挙動

105 2 5 106 2 5 107R
0.6
0.8

1
1.2
1.4
1.6
1.8

2
2.2

y
 NACA 8318
 NACA 4412
 NACA 0012

 NACA 2412
 NACA 0009
 NACA 6412

(Ref.: NACA Rep. No.586, 1936)Re数効果逆Re数効果

7Rec

C
lm

ax

（出典： Jacobs, E.N., and Shermann, A.: Airfoil Section Characteristics as Affected by Variations of the Reynolds 
Number, NACA Report No. 586, 1936） 40
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３．空力： ２次元翼（翼型）の揚力特性

（３）最大揚力とRe数効果： 円柱CDと翼型Clmaxの対比

（出典：NAL空気力学第二部：空気力学における諸問題（I）、NAL N-16、1973）

（出典：谷一郎著、「応用流体力学」、岩波講座物理学
シリーズ、岩波書店、pp.81-84、1940）

薄翼失速型

層流剥離

前縁失速型

層流剥離泡 乱流剥離

後援失速型

遷移点固定＠最小圧力点

逆Re数効果

遷移点の前方移動

Taniによる物理的説明

NACA9324も逆Re数効果を示すこと
を実験的に証明（Kamiyaら）

41

３．空力： ２次元翼（翼型）の揚力特性

（３）最大揚力とRe数効果： 境界層解析と逆Re数効果の識別

（出典：Yoshida, K., Ogoshi, H.: Study for Reynolds Number Effect on Clmax of 2-Dimensional Airfoils, 
ICAS-96-2.1.2. 1996）

x/c

Cpmin.

(a) Cp分布と層流剥離点予測

Cp

x/c

α
(deg)

Laminar Sep.

(b) 遷移位置のレイノルズ数挙動

(x/c)
@Cpmin.

遷移点のRe数増加の伴う前方移動

42

Michelの判定法
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３．空力： ２次元翼（翼型）の揚力特性

（３）最大揚力とRe数効果： 境界層解析と逆Re数効果の識別

（出典：Yoshida, K., Ogoshi, H.: Study for Reynolds Number Effect on Clmax of 2-Dimensional Airfoils, 
ICAS-96-2.1.2. 1996）

x/c

Cpmin.

(a) Cp分布と層流剥離点予測

Cp

x/c

α
(deg)

Laminar Sep.

(b) 遷移位置のレイノルズ数挙動

(x/c)
@Cpmin.

遷移点のRe数増加の伴う前方移動
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Michelの判定法

NACA 4字翼型で逆Re数効果の発生が予測される翼型の分類

NACA4412

NACA8318NACA6212

順Re数効果
逆Re数効果

逆Re数効果？

NACA9324

３．空力： ２次元翼（翼型）の揚力特性

（３）最大揚力とRe数効果： 実験的な検証例

（出典：Yoshida, K., Ogoshi, H.: Study for Reynolds Number Effect on Clmax of 2-Dimensional Airfoils, 
ICAS-96-2.1.2. 1996）

実験のセットアップ

NACA 4412

NACA 8318NACA 6212

44
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３．空力： ２次元翼（翼型）の揚力特性

（３）最大揚力とRe数効果： 実験的な検証例

（出典：Yoshida, K., Ogoshi, H.: Study for Reynolds Number Effect on Clmax of 2-Dimensional Airfoils, 
ICAS-96-2.1.2. 1996）

実験のセットアップ

NACA 4412

NACA 8318NACA 6212

45

順Re数効果

逆Re数効果 逆Re数効果

３．空力： ３次元翼（単純後退翼）の揚力特性

（１）矩形翼の失速特性： 高迎角時の剥離パターンとモデル

局所Clが最大の断面（翼型）特性が支配

（出展：東昭：航空工学I、裳華房、1989） （出典：Winklemann, A.E., Barlow J.B., AIAA J. Vol.18, No.8, p.1006, 1980）

後縁剥離型

46
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交点なし⇒
解が求まらない

３．空力： ３次元翼（単純後退翼）の揚力特性

（１）矩形翼の失速特性： 揚力線理論の適用課題

（出典：吉田、揚力線理論を用いた矩形翼の失速付近の考察、第20期年会講演会、1989）

   l e m m e m mC y A y B    
２次元揚力特性 揚力線理論（Am<0、Bm>0）

lC 発散傾向

47

 

   

1 1
4

s

e
s

e

dy dy
y y dy

y f y

 





     
    



剥離モデルを考慮
した揚力線理論の

改良が必要

交点＝唯一解

３．空力： ３次元翼（単純後退翼）の揚力特性

（２）Swept taper翼のCLmaxのRe数効果： 局所Clの最大位置

（出展：東昭：航空工学I、裳華房、1989）

y/s=70～80%（外翼部）
の断面特性が支配的

2
bs 半翼幅：

48
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乱流境界層

３．空力： ３次元翼（単純後退翼）の揚力特性

円柱近似による定義式厳密な定義式

* 2
*

* *
*

0 0

sin tane e

e e

x x

W W Q DR
dU dUD
dx U dx

 
  

 



  

 
  

   
      

（２）Swept taper翼のCLmaxのRe数効果： 付着線汚染

（付着線汚染発生）

* 250R 
【Pollの判定条件】

半経験則

（後退角）
Λ

Q∞

（Ref.:Poll, D.I.A., AIAA paper 
85-0899, 1985）

付着線汚染

49

乱流境界層

３．空力： ３次元翼（単純後退翼）の揚力特性

円柱近似による定義式厳密な定義式

* 2
*

* *
*

0 0

sin tane e

e e

x x

W W Q DR
dU dUD
dx U dx

 
  

 



  

 
  

   
      

（２）Swept taper翼のCLmaxのRe数効果： 付着線汚染

（付着線汚染発生）

* 250R 
【Pollの判定条件】

半経験則

（後退角）
Λ

Q∞

（Ref.:Poll, D.I.A., AIAA paper 
85-0899, 1985）

NEXST-1実験機

付着線汚染 付着線汚染の可能性あり

Pollの指標の推算例D≒前縁半径
の2倍

50（出典：K. Yoshida他、JAXA-RR-08-007E, 2009）
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T-S波に起因
する遷移

Granville’s curve

横流れ不安定に
起因する遷移

遷移位置
（s/c）

３．空力： ３次元翼（単純後退翼）の揚力特性

51

前縁

後縁

レイノルズ数（Re）

TS

Re1

TS

Re2

CF

Re3

CF

Re4

付着線汚染

再層流化

Ref.: Pettersson, K., & Rizzi, A., Progress in Aerospace Sciences, Vol.44 (2008), pp.295-313

航空機まわりの流れにおける遷移の支配要因

３．空力： ３次元翼（単純後退翼）の揚力特性

（２）Swept taper翼のCLmaxのRe数効果： 逆Re数効果の機構

（Ref.: Pettersson, K., and Rizzi, A.: Aerodynamic scaling to free flight conditions: Past and present, 
Progress in Aerospace Sciences, Vol.44, pp.295-313, 2008、or AIAA-92-3982）

1989年の風洞試験結果

逆Re数効果

Modified L.E.              

局所揚力最大位置で
付着線遷移が発生

3.5気圧低速風洞

Poll判定法（半経験則）

付着線遷移発生

再層流化

Baseline L.E.              

52

QinetiQ

加速ﾊﾟﾗﾒﾀ：

再層流化：
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３．空力： ３次元翼（単純後退翼）の揚力特性

（Ref.: Pettersson, K., and Rizzi, A.: Aerodynamic scaling to free flight conditions: Past and present, 
Progress in Aerospace Sciences, Vol.44, pp.295-313, 2008）

（２）Swept taper翼のCLmaxのRe数効果： 物理的説明のまとめ

53

54

本日の講演内容

１．はじめに
・自己紹介、他

２．超音速旅客機の研究について
（1）自然層流翼設計概念実証（NEXST-1プロジェクト）
（2）低ソニックブーム設計概念実証（D-SENDプロジェクト）

３．空気力学の研究について
（1）ヘリブレード先端形状
（2）2次元翼（翼型）の失速特性と最大揚力のRe数特性
（3）3次元翼（単純後退翼）の最大揚力のRe数特性

4．まとめ
・挑戦課題、他
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55（出典：http://www.aerionsupersonic.com/、 http://www.spikeaerospace.com/、http://boomsupersonic.com/）

エアリオン（米）
スパイク社（米）

○次世代超音速旅客機（2030年以降）

○超音速ビジネスジェット機（2020年以降）

JAXA小型SST NASA大型SST

４．まとめ： 世界の超音速機の構想（案）

M=1.4
Pax=8-12 
R=8,800km

M=1.6, Pax=12-18, R=10,000km

Aerion As2 
⇒2025年以降に
市場投入予定

Boom社(米)小型SST

M=2.2 
Pax=45-55 
R=8,800kmM=1.6, Pax=36-50, R=6,500km

Demo機

LBFD実験機

M=2.0 
Pax=100-200 
R=11,000km

56

小型超音速旅客機
（JAXA案イメージ）

乗客数 ：36－50人
巡航速度：マッハ1.6 
航続距離：3,500nm以上
離陸重量：60～70トン
運賃ﾚﾍﾞﾙ：ﾋﾞｼﾞﾈｽ正規料金の約1.1倍

【S3研究事業】

要素技術研究

①ソニックブーム低減
②抵抗低減
③空港騒音低減
④構造重量軽減

システム設計技術の研究

①機体/エンジン統合設計
②空港騒音低減
③市場性の再調査

【S4研究事業の方向性】

４．まとめ： 静粛超音速機統合設計技術（S4）

56

実用化に繋がる設計技術に向けた研究開発
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57

４．まとめ： 残った挑戦課題

（１）NEXST-1
・Warp翼/Area-rule胴体、自然層流翼（CFD逆問題、遷移予測）

（２）D-SEND
・ブーム伝播（大気乱流），空力モデル（空弾、舵効き、Re数等）

（３）ヘリブレード先端形状
・失速特性改善策（渦揚力、Dog Tooth、低翼面荷重）

（４）2次元翼（翼型）の最大揚力
・失速3態（層流剥離泡）、逆Re数効果（遷移点）

（５）3次元翼（単純後退翼）の最大揚力
・逆Re数効果（付着線汚染、再層流化）

（１）SST空力設計法

①低抵抗/低ブーム/低速性能の最適化
・機体/推進系統合設計（特に平面形、尾排干渉など）の評価

②空力モデル（舵効き＋Re数補正、誤差幅など）の高精度化
・実機空力特性の有効な推定法

（２）翼の最大揚力と失速特性

①2次元翼（翼型）の失速3態に関するRe数効果の予測法
・short bubbleのburst判定法、 Clmaxの逆Re数効果判定法

②3次元翼のCLmaxのRe数特性（逆Re数効果含む）の予測法
・TS/CF遷移、付着線汚染、再層流化の判定法
・揚力線理論の失速域への適用可能性

No. 課題（研究テーマ等）

1 遷移予測法の高精度化（主流乱れ、表面粗さの影響も考慮）

2 Supercritical翼型の更なる高MDD化

3 空力騒音における伝播特性の解析精度の検証

4 デルタ翼等の前縁剥離渦の崩壊機構の解明と予測法の開発

5 高性能高揚力装置コンセプトの創出

6 超高Re数状態（粘性作用がほぼ消失）における流れ場特性の推測（超流動Heに
よる実験的検討）

7 極超音速境界層における遷移メカニズムの解明と予測法の開発

8 高Re数における摩擦抵抗法則の挙動（Prandtl則の適用可能性の評価）

9 2D/3D翼の最大揚力と失速特性に関するRe数効果の予測法の高精度化

10 Bluff Bodyの抵抗特性の現象解明と予測法（Re数効果を含む）の構築

11 円柱/球の高Re数実験データの取得（物体後方の流れ場の高精度計測含む）と
抵抗特性の理解

12 CFDをコアとした実機Re数補正法の開発

13 乱流境界層の高Re数挙動の理解（対数法則、カルマン定数の妥当性検証）

14 予言的な乱流理論の開発（柘植理論の発展を含む）

４．まとめ： 空気力学の研究課題の一例（私案）
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（出典：吉田、”高レイノルズ数空力研究における
未解決課題と将来展望 ― 実験的観点から ―“、日
本航空宇宙学会第50期年会講演会、2B05、
2019）
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４．まとめ： プロジェクトからの教訓

（１）実験機は２機必要！最初に失敗しても次に繋げられる！

（２）空力担当は、真値追求より誤差幅の信頼性向上を！

（３）誘導制御担当は、システム屋の意識を！

（４）空力計測は、地上試験で徹底的な機能確認を！

（５）WBS主義は要注意！

（６）各担当リーダーは、他の領域にも首を突っ込むこと！

（７）チームプレイは会話から！
（メールによる作業指示と確認には落とし穴が！）
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これまでにJAXA超音速実験機プロジェクトに関わって
頂いたメーカー及び大学の方々に感謝申し上げます。

D-SEND#2

NEXST-1
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MHI, KHI, FHI, IA

FHI, 明星電気
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若い人の好奇心と情熱に期待！

“超”革新コンセプト”の創出

発想の転換

柔軟な発想

斬新な発想

61

おまけ： 夢の超音速機とは？（初心に戻って！？）

【自然に学ぶ！】 高速の鳥 ⇒ 後退翼！

【想像力は無限！】

・もし超音速の鳥がいたら、斜め翼？

斜め楕円翼双胴機

ジョーンズ博士（航空のｱｲﾝｼｭﾀｲﾝ）

斜め全翼機

超音速ツバメ？ 61

（Ref.：R.Seebass, Oblique Flying Wing）
（Ref.：R.T.Jones, Obliuqe WIng）

（出典：ttps://www.google.co.jp/）

前進翼

（Ref.：NASA）
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