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ABSTRACT 
A genetic algorithm (GA) which is a meta-heuristic approach was applied to optimize the landing flight path of a delta-winged supersonic 

transport (SST). However, at low speeds, particularly during take-off and landing, a complex flow field surrounds the delta wing. This 
phenomenon requires time-series control optimization that yields an optimum control sequence by aerodynamic ‒ flight dynamics with 
high-fidelity computational fluid dynamics to evaluate the flight path with the complex flow field. To this end, we presented an efficient 
flight simulation based on Kriging-model-assisted aerodynamic estimation to carry out the global optimization via a GA. After establishing 
the efficient aerodynamics-flight dynamics optimization, we constructed the design of the flight and control sequence for the time-series 
optimization of an effective SST landing. Several solutions that provide an allowable SST landing performance, along with the knowledge 
on optimum flight and control sequence, are presented herein. 
 
 

1. 緒言 
 超音速旅客機 (Supersonic Transport : SST)は高速飛

行時の空気抵抗を低減するための大きな後退角のつい

た主翼による機体概念が多い．大きな後退角を持つ主

翼平面形は揚力傾斜が小さくなり，SST は離着陸時の

ような低速時に大きな揚力を得るためには迎角を大き

く取る必要がある．このような形状の主翼では高迎角

時に翼面上で前縁剥離渦が形成され，これを利用して

揚力を得ているが，一定の迎角を超えると，渦は崩壊

し翼面上の揚力を失う 1)．離着陸時の飛行には，この

低速時の空力安定性が大きく関わっている．低速域で

の前縁剥離渦の挙動に関する研究 2)や，詳細な空力変

化を考慮しない飛行経路の最適化 3)の研究例はあるが，

超音速旅客機に対し，詳細な空力変化を把握した上で

機体の飛行を模擬している研究は行われていない．そ

のため，大きな後退角の付いた主翼を持つ SST の機体

概念に対して，前縁剥離渦などによる空力変化を詳細

に考慮した着陸飛行経路の最適化を行う． 
離着陸時は，高度，機体速度，機体姿勢および大気

条件が時々刻々と変化し続ける．これを計算機上で再

現するためには空力計算と飛行運動計算を連成させた

飛行経路の計算が必要である．高詳細な空力を CFD に

より取得しつつ，飛行を刻一刻と解くことは航空分野

での CFD の応用目標の一つであり，デジタルフライト

と呼ばれる 4)．急降下や急旋回，故障の模擬のような

実機では危険な飛行を行う際の機体の空力特性および

挙動を計算機上で再現することにより，実機での飛行

試験に伴うリスクを回避したりコストを低減したりす

ることができる． 
本研究では SST の実用的な開発を念頭に，舵角制御

による機体運動および飛行経路を空気力学と飛行力学

の連成計算を用いて算出し，飛行経路の大域的最適化

の適用を行う． 
空力はReynolds Averaged Navier-Stokes (RANS) 計算

によって特定の機体姿勢・速度での機体の空力係数を

取得し，データベース化したうえで，コスト低減のた

め運動計算の際に機体に働く空気力を Kriging 法によ

って推定する．  
本研究では，飛行力学の計算では縦運動を考えるこ

ととし，3 自由度運動方程式を解く．この飛行計算の

結果に対して，舵角の入力を遺伝的アルゴリズムによ

って最適化する． 

2. 空力評価手法 

2.1. 支配方程式 
機体に働く空力係数の取得には宇宙航空研究開発機

構 (JAXA) が開発した高速流体解析ソルバFaSTAR5)

を用いた数値計算に基づく．支配方程式は圧縮性

Navier-Stokes方程式とし，RANSによる定常計算を行っ

た．乱流モデルにはSpalart-AllmarasモデルのSA-noft2-R
モデル6)，流束評価にはSLAUスキーム7)，時間積分に

はLower Upper Symmetric Gauss Seidel (LU-SGS) 陰解

法8)を用いた． 
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2.2. 格子生成 
数値計算に用いる格子には，JAXAが開発した自動格

子生成ツールHexaGrid9)を利用して六面体要素に基づ

いた非構造格子を生成し，使用した．このとき，空間

格子はほとんどが直交格子として生成されるが，格子

レベルの切り替わる場所では四面体やプリズム状の格

子が，物体近傍では物体適合のレイヤー格子がそれぞ

れ生成される．最小格子幅はy+ = 1となるように定め

る．本研究ではマッハ0.3，高度500mでの飛行を仮定し

たとき最小格子幅は1.82×10-4となり，拡大率を1.25と
した結果，Prism層の層数は 30層，総格子点数は

1.12 × 107となった． 

2.3. 舵角操舵の評価 
 また，本研究では機体の速度，迎角に加えてエレベ

ータの舵角も考慮して空力係数を評価し，空力係数の

データベースを構築する．試行として，舵角による空

力係数への寄与は DATCOM10)によって推算すること

とした．この時，舵角をδe ，それによる空力微係数を

CDδe, CLδe，Cmδeとおくと，舵角を与えた時の全機の抗

力係数，揚力係数，ピッチングモーメント係数は CFD
によって取得した各係数と DATCOM で推算した微係

数を以下の式のように足し合わせることで与えられる． 

{
CD=CD(α)+CDδeδe

CL=CL(α)+CLδeδe

Cm =Cm(α)+Cmδeδe 
  1 

2.4. Kriging 法による空力係数の推測 
機体に働く空気力は迎角，速度，舵角を変数にもつ

関数であると考え，この推定には Kriging 法 11)を用い

る．Kriging 法では図 1 に示すようにサンプル点から解

空間全体の平均値 μ を予測し，局所的な偏差𝜀𝜀(𝑥𝑥𝑖𝑖)との

和によって解を予測する．Kriging 法は解と変数の空間

相関を考慮した近似手法であるため，多峰性のある問

題でも高い精度で解の変化を予測することが出来る．

Kriging 法による近似解は以下の式で表される． N は

設計変数の個数である． 
oy(xi) = μ+ ε(xi)   (i = 1,2,… , 𝑁𝑁) 2 

  
本研究では，機体の x 軸と z 軸の各方向に働く空力係

数𝐶𝐶𝑥𝑥, 𝐶𝐶𝑧𝑧とピッチングモーメント係数𝐶𝐶𝑚𝑚に対して

Kriging 法による推定を用いる． 

 
図 1 Kriging 法による補間のモデル図 

3. 運動計算手法 

3.1. 並進・回転運動方程式 
本研究では，機体の機軸方向とその垂直方向の運動

と，頭上げ方向の回転のみを考慮する．飛行している

航空機は重力や空気力による外力を受けている．この

外力による機体の並進運動と回転運動の方程式を 3 式

に示す． 

{Fx = m(u̇+ qw)                   
F𝑧𝑧 = m(ẇ− qu)                     3 
M̅ =  [∫(x2 + z2) dm] ⋅ q̇ 

ここで，3 式は，機体の慣性モーメント Iを 4 式で表

されることによって，5 式で表せる． 

oI = ∫(x2 + z2) dm 4 

oIq̇ = M̅                           5 

このように考えると，各軸方向に働く空気力は無次

元化された係数Cx，C𝑧𝑧とすると，2 章で求めた抗力係

数CD, 揚力係数CLと機体の迎角 α から次の通りに書け

る． 

{Cx = CDcosα− CLsinα
C𝑧𝑧 = CDsinα+ CLcosα 6 

機体が図 2 のように角速度 qで角度 θ だけ回転して

いるとすると，並進運動の方程式は次の通りに書ける． 

{
 

 mu̇ = m − qw+mgsin𝜃𝜃 + ρV2S
2m

Cx 

mẇ = m − qu−mgcos𝜃𝜃 + ρV2S
2m

C𝑧𝑧  
 7 

ここで，ρ は空気密度，Vは機体速度，Sは主翼面積

であり，u, wはそれぞれ機体の速度の x軸方向と z軸
方向の成分である． 

空気力による重心周りのモーメントは，8 式のよう

に与えられる． 

M = ρV2Sc̅
2

× Cm 8 

ここで，Cmは空気力のモーメントを動圧と面積と長

さの積によって無次元化した係数である．空力平均翼

弦 (Mean Aerodynamic Chord: MAC) を代表長さとして

用いる．回転の角加速度q̇について解くと，回転運動の

方程式が 9 式として得られる． 

q̇ = ρV2Sc̅
2I

× Cm 9 

図 2 のような座標系を考えるとき，一方の座標系か

ら見た点の座標を他方の座標系から見た座標への変換

は 10 式と 11 式で表せる．これを図に示すと図 3 とな

る． 

    [x𝑧𝑧] = [
cos θ − sin θ
sin θ −cos θ] [

𝑋𝑋𝐸𝐸′
𝑍𝑍𝐸𝐸′

]  10 

[𝑋𝑋𝐸𝐸
′

𝑍𝑍𝐸𝐸′
] = [−cos θ sin θ

−sin θ cos θ] [
x
𝑧𝑧]       11 

地球座標系上での機体速度をue,weとする．機体座標

系上での機体速度 u, wからの変換は 11 式より，12 式

となる．また，機体の飛行経路角 γ はue, weによって定
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義され，13 式で表せる． 

[ue
we

] = [ cos θ sin θ
−sin θ cos θ] [u

w] 12 

γ = tan-1 we

ue
         13 

3.2. 4 次精度 Runge-Kutta 法 
 本研究では，運動方程式の数値解法には 4 次精度

Runge-Kutta 法を用いた．y=f(t)とすると，y'が次の通り

に得られる． 

y' = dt
6

(k1 + 2k2 + 2k3 + k4) 14 

ここでy'は時間刻み dt 後における傾きを表す．これよ

り，時間刻みdt経過後の関数の値は以下のように表さ

れる． 

oyn+1 = yn + dt
6

(k1+2k2+2k3+k4) 15 

本研究では，15 式を 7 式，9 式の運動方程式へ適用す

る．  

 
図 2 機体座標系 xzと座標系XE' ZE′ 

 
図 3 機体座標系 xzから座標系XE' ZE′への変換 

4. 最適化手法 
飛行経路の最適化を行う時の手法として遺伝的アル

ゴリズム(Genetic Algorithm : GA)を用いた 12)．GA は

生物の進化の過程(選択・交叉・淘汰・突然変異)を模

倣した手法である．各世代を形成する個体群のうち，

目的関数に対する適応度の高い個体のみが生き残り，

その個体から交叉と突然変異によって次の世代の個

体を形成する．これを繰り返すことで目的に対して最

適な解を獲得しようとする．  

多目的の最適化問題は 16 式によって定式化される．

目的関数を fi(x)，制約条件をgj(x)とし，目的関数は K
個，制約条件は L 個あるとする． (x1,x2,…,xN)は設計

変数と呼ぶ 13)．GA のフローチャートを図 4 に示す． 
  

{
minimize  fi(x1,x2,…,xN)       i=1,2,…,K  
subject to  gj(x1,x2,…,xN) ≤ 0    j=1,2,…,L   16 

  
 最適化問題に制約条件が課されている時，制約条件

に反する解（実行不可能解）が得られることがある．

実行不可能解を排除し，制約を全て満たす実行可能解

を得るために，実行不可能解の制約条件に対する制約

違反量を評価する 14,15)． 

 
図 4  GA による最適化のフローチャート 

5. 設計問題 
本研究では，JAXA による超音速ビジネスジェット

機概念 16)を対象に空力計算と運動計算を行う．機体の

概念図を図 5 に，諸元を表 1 に示す．本研究では，エ

ンジンナセルを除いた形態で空力を取得する． 
 空力データベースを構築するための計算条件を表 2
に示す．迎角は 2°刻み，舵角は 5°刻みとして空力係

数を取得した．また，高揚力装置は一様に展開したも

のとして扱われ，JAXA による類似形状での実験値 17)

を数値計算によって得られた空力係数に加算する． 
 一般的な航空機の飛行プロファイルを図 6 に示す 18)．

本研究ではこのうち着陸を扱う．着陸時には機体を減

速させながら降下する．この時の機体姿勢と速度は，

舵角の操舵のみにより制御されることとし，推力と高

揚力装置の操作は無いものと仮定した． 
 飛行経路を評価し，最適化するための目的関数とし

てコスト関数 J19)を用いる．Jは以下の式によって表す

ことができる． 

tJ = ϕ[xs(tf),uc(tf)]+ ∫ L[xs(t),uc(t)]dt
tf

t0
  17 

oL[xs(t),uc(t)] = {2 [((z(t)-z(0)) cos α0)

− ((x(t)-x(0)) sin α0)]
2

+ 0.04[δe(t)-δe(0)]2} 

18 

本研究での機体運動の計算は時系列的に行われ，表 2
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で示した条件から逸脱すると計算が打ち切られる．17
式内のtf は計算が打ち切られる直前の時刻を示す．17 
式の第 1 項はその時刻での飛行経路角，第 2 項では，

計算開始から終了までの 18 式で表される関数の時間

積分を示す．xs(t)は，時刻 t での機体の座標 x(t)と z(t)
を示し，uc(t)は舵角δe(t) を示す．また，18 式にて，α0は

機体の初期迎角，δe(0)は初期舵角を示す．これより，J
は機体座標と舵角の時間履歴，計算終了時の飛行経路

によって求められる． 
 本研究では，目的関数は J の最小化と，接地時の機

体速度のマッハ数，ma(tf)の最小化とした．接地時の機

体速度は，制約条件とした場合に十分に解が進化しな

くなる可能性があり，全く考慮しない場合にはこれが

高速な解を得る可能性があるため，目的関数とするこ

とによる低減を見込んだ．また，最適化を行う際の制

約条件として，機体の速度，迎角が接地するまで表 2
で定めた範囲を逸脱しないことと，接地時の機体の飛

行距離が 4000m となることを与えた．このとき，本研

究で取り扱う最適化問題は以下のように定式化できる．

ここでtf は機体が接地する直前の時刻を示し，時間刻

み幅∆t経過後には機体の z 座標が負となり計算が打ち

切られたこととなる．これを定式化したものが 19 式で

ある．最適化を行う際の設計変数は舵角の操舵履歴と

する．その他のパラメータは表 3 に，位置，速度など

の初期値は表 4 に示す． 舵角の取りうる角度は最大値

10°，最小値-50°とし，1 秒の飛行に対して 5 回操作

するものとする．また１秒間に操舵できる角度の範囲

を 2°とした． 

{
  
 

  
 minimize 

J

ma(tf)
                                       

subject to 
𝑧𝑧(tf + ∆t) < 0                  

𝑥𝑥(tf)       = 4000          
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図 5 JAXA による超音速ビジネスジェットの概念図 

 
図 6 旅客機の飛行プロファイル 

 
 
 
 
 
 
 

表 1 検討機体の諸元 
名称 本研究での値 

全長 33m 

全幅 21.628m 

全高 2.7m 

主翼面積 43.446m2 

MAC 長 4.26m 

重量 15t 

 
表 2 本研究での計算条件 

マッハ数 0.1,0.3,0.5 

迎角 -5°～21° 

舵角 -50°～10° 

 
表 3 設定できるパラメータと本研究で設定した値 

名称 設定した値 
重力加速度 9.8kgm s2⁄  
機体重量 15000kg 
代表面積 43.446m2 

機体 MAC 長 4.26m 
主翼スパン 10.814m 

主慣性モーメント 319900kg m2 
飛行時間，時間刻み幅 50s, 0.005s 

  
表 4 飛行経路計算の初期条件 
名称 値 

初期位置 (x0,𝑧𝑧0) = (0, 500) 
初期速度 (u0,w0) = (121.21, 17.03) 
初期姿勢角 θ0 = 0 
初期角速度 q0 = 0 
初期舵角 -30° 

6. 結果と考察 

6.1. 得られた空力係数 
 経路計算に用いる空力データベースの作成のため取

得した揚力係数を図 7 のグラフに示す．このとき，マ

ッハ数に依らずα = 19°と 21°の間で失速を示した．そ

こで，マッハ 0.3，α = 19°とα = 21°での流れ場を示し

た図 8 より，α = 19°のときには主流方向速度 0 の等値

面の先端が主翼後縁付近にあったが，α = 21°のときで

はその位置が主翼上へ前進していることと，主翼上面

の後部で負圧が低下していることが分かる．これより，

α = 21°では主翼上面に渦崩壊が発生し，得られる揚力

が失われていることがわかる．この渦崩壊と呼ばれる

現象は，揚力の損失の他に，バフェットと呼ばれる振

動現象を発生させ，機体の破壊につながる恐れがある
20)．そのため，飛行経路の最適化では機体の迎角が渦

崩壊の起こる範囲に入らないことも加味する必要があ

る． 
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図 7 迎角に対する揚力係数のグラフ 

  

 

図 8(a) マッハ 0.3，迎角 19°の 
主翼上面のCp分布と主流方向速度

0 の等値面 

 
図 8(b) マッハ 0.3，迎角 21°の 
主翼上面のCp分布と主流方向速度

0 の等値面 

6.2. 飛行経路最適化 
 最適化は 19 式によって定式化された問題に対して，

各世代の個体数を 30，世代数は 15000 として行った．

得られた実行可能解の世代履歴を図 9 に示す．この図

から，世代の進行に伴い解の進化が進んでいることと，

J の大きな解の淘汰が行われていることが分かる．ま

た，これらの解に対し，J が最も小さい解（以下，最

良解）と最も大きい解（以下，最悪解）について，飛

行経路と速度，姿勢，操舵の時間履歴と J の時間履歴

について，それぞれ比較する． 
 最良解と最悪解それぞれの飛行経路を図 10 に示し

た．図中の黒破線は飛行経路の始点と終点を一直線に

結んだものである．図より，最良解の方が破線に近い

経路を飛行し，最悪解では破線から離れた経路を飛行

していることが分かる．最良解が破線に近い経路を飛

行するのは，J の小さい解ほど直線に近い経路となる

ためであると考えられる．また，図から最悪解では接

地する際に急降下するような運動によって接地してい

ることが考えられる． 
 図 11 には速度の時間履歴を示す．この図より，最良

解と最悪解の間で接地時点での鉛直方向の機体速度に

大きな差があると言える．また，最良解では鉛直方向

速度は約 25 秒経過した時点から接地に向かうに従い

減速されている一方で，最悪解では，飛行開始から 15
秒程度減速したのち，加速されていることが分かる．

この速度変化が最悪解での急降下するような経路に寄

与しているものと考えられる．水平方向速度に関して，

接地時の鉛直方向速度に関しての差は小さいが，最悪

解では最良解に比べ早期に減速されていることが示さ

れている．また，鉛直方向速度と水平方向速度につい

て，最良解ではこれらは同時に減速されているような

傾向を示しているが，最悪解では，これらは互いに別々

に変化しているような傾向を示すことが分かる． 
図 12 に姿勢角・迎角・飛行経路角の時間履歴を示す．

姿勢角と飛行経路角の時間履歴は鉛直方向速度の時間

履歴と類似した傾向を持つことが分かる．また，最良

解と最悪解とで迎角の時間履歴を比較した時，最良解

では約 30 秒経過後から迎角を急激に増大させるよう

な変化が見られる．この運動による揚力の獲得が，最

良解での姿勢角の引き起こしと接地に向けた鉛直方向

速度の減速に関与していると考えられる． 
 図 13 にエレベータ操舵の時間履歴を示す．この図か

ら，最良解では先述した姿勢角の引き起こしが行われ

るのと同じ時間帯にそれを実現するための操舵が行わ

れていることが分かる．一方で，最悪解では緩やかに

負の向きの操舵が行われ続けていると言え，飛行開始

から約 27 秒経過するまでは最良解よりも大きく操舵

していることが分かる．このとき機体の迎角は図 12 か

ら約 5 秒経過時点から緩やかな増加傾向にあると言え，

約 28 秒経過までは最良解よりも大きな迎角を取って

いるため，これは最良解と最悪解の操舵の関係からと

類似した傾向にあると言える．これより，操舵の時間

履歴が迎角の時間履歴に寄与していることが分かる． 
 図 14 に Jの時間履歴を示す．Jは時間に依存する関

数であり，図からも，最良解と最悪解の間にある J の
大小関係はそれぞれの飛行時間の差が寄与するもので

あることが考えられる．また，最良解で機体が接地し

た時刻では最悪解の方が J は小さくなっているが，こ

れは高度変化の時間履歴を示した図 15 より，最良解で

機体が接地した時刻では最悪解は高度約 100m で飛行

を続けているために，その時刻での J という観点では

最悪解の方が小さくなっていると考えらえる．また，

図 11 から，最悪解では最良解に比べ早期に水平方向速

度が低減されているため，飛行時間が最良解に比べ長

くなり，Jが増大したと考えられる． 
 図 16 に，着陸に向け飛行している時の迎角での翼周

りの流れ場を示すため，マッハ 0.3，迎角 9°～13°の

主翼上面周りの流れ場を示す．図では表面のCp分布と

渦度の等値面を示している．この図から，迎角の増大

と共に前縁および後退角の変化する kinkと呼ばれる部

分から発生する前縁剥離渦の勢力の増大と，主翼上面

の負圧領域と負圧の増大が進行していること，また負

圧領域と前縁剥離渦の発生位置の関係が分かる．これ

より，機体が前縁剥離渦により揚力を獲得し，迎角を

増大させることで前縁剥離渦を発達させ，揚力を獲得

し，最良解での機体の鉛直方向速度の減速に寄与して

いると考えられる． 
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図 9 各実行可能解の目的関数値の分布 

 
図 10 最良解と最悪解それぞれの飛行経路 

 

 
図 11 最良解と最悪解それぞれの水平方向速度と 

鉛直方向速度の時間履歴 
 
 

 

 

 
図 12 最良解と最悪解それぞれの 

姿勢角・迎角・飛行経路角の時間履歴 

 
図 13 最良解と最悪解それぞれの操舵の時間履歴 

 
図 14 最良解と最悪解それぞれの Jの時間履歴 
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図 9 各実行可能解の目的関数値の分布 

 
図 10 最良解と最悪解それぞれの飛行経路 

 

 
図 11 最良解と最悪解それぞれの水平方向速度と 

鉛直方向速度の時間履歴 
 
 

 

 

 
図 12 最良解と最悪解それぞれの 

姿勢角・迎角・飛行経路角の時間履歴 

 
図 13 最良解と最悪解それぞれの操舵の時間履歴 

 
図 14 最良解と最悪解それぞれの Jの時間履歴 

 

 

 
図 15 最良解と最悪解それぞれの高度の時間履歴 

 

 

 

図 16(a) マッハ 0.3，迎角 9°の 
主翼上面のCp分布と渦度の等値面 

 
図 16(b) マッハ 0.3，迎角 11°の 

主翼上面のCp分布と渦度の等値面 

 
図 16(c) マッハ 0.3，迎角 13°の 

主翼上面のCp分布と渦度の等値面 

7. 結言 
 本研究では超音速機に対して亜音速域で RANS によ

る空力計算を行い，得られた結果から Kriging 法を用い

て空力データベースを作成し，舵角による空力係数の

変化を考慮して空力－運動連成計算を行った結果に基

づいて，遺伝的アルゴリズムを用いて舵角操舵の時間

履歴を最適化することで，最適な飛行経路を実現する

舵角操舵を探索した．探索の結果，制約条件を満たし

た上での最適な飛行経路を得た．これによって超音速

旅客機の着陸飛行における安全性に関する知見を得た． 
得られた結果から，目的関数 J に対して最も優良な

解では，より直線的な経路で飛行し，接地時の鉛直方

向速度の低減についても良好であったといえる．一方

で J に対して最も劣悪であった解では，直線から外れ

た経路で飛行し，接地時の鉛直方向速度は低減されて

いないという結果を示した．迎角の時間履歴などから，

優良な解では鉛直方向速度の低減をめざし，揚力獲得

のため機体を引き起こす運動・操舵が行われているこ

とと，前縁剥離渦による揚力獲得と迎角の増大に伴う

渦の勢力拡大・揚力の増大が分かった． 

 また，空力計算の結果から高迎角での前縁剥離渦の

渦崩壊とそれに伴う揚力の損失が確認されたが，実際

に飛行していた迎角よりも更に高迎角での発生である

ため，着陸飛行時の機体姿勢は渦崩壊の発生の観点か

らは安全な姿勢と言えると考えられる． 

 本研究ではエンジン推力の制御が考慮されていない

ため，得られた経路は実際の航空機の降下経路よりも

急な降下経路である．そのため，今後エンジン推力の

操作が行えるようにすることでより現実的な降下経路

の獲得を行う必要があると言える． 

 また，実際の飛行では突風などの気象条件による外

乱を考慮に入れたうえで飛行の安全性を検討するべき

であるため，本研究のような手法によってそれを評価

するためには，今後気象条件が考慮できるようにする

べきであると言える． 
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