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Abstract 

Flight test of a supersonic experimental airplane was performed by Japan Aerospace Exploration Agency to improve 
advanced aerodynamic design technologies for the next generation SST. The experimental airplane was designed to 
reduce the drag on a supersonic cruise condition. Surface pressure distributions, boundary layer transition locations and 
aerodynamic forces in the flight test were obtained to demonstrate the aerodynamic design methods and tools. The flight 
test results evaluated by comparing with the prediction results obtained by CFD based optimum design tools. The flight 
test results relatively corresponded to the CFD results. Aerodynamic design concepts for drag reduction were 
demonstrated qualitatively and quantitatively by the NEXST-1 flight test.      
 
1．はじめに 
 宇宙航空研究開発機構(旧航空宇宙技術研究所)で
は次世代超音速旅客機の研究開発としてNEXST 
( National Experimental Supersonic Transport ) プロジ
ェクトを進めてきた1)。このプロジェクトでは超音速

巡航時の抵抗低減を目標に、小型超音速ロケット実

験機(NEXST-1)を設計した(図1)。空力設計には①ク
ランクトアロー翼平面形 ②ワープ主翼 ③エリアル
ール胴体、そして④自然層流翼の4つの抵抗低減コン
セプトを適用し、CFDによる逆問題設計手法を用い
た2)。さらに、これらの空力設計コンセプトや設計手

法は飛行実験によりその妥当性を実証した。飛行実

験では、風洞試験では取得が困難である高いレイノ

ルズ数で、さらに、気流乱れの小さい空力データが

取得できる。 
飛行実験は2005年10月に行われ、①表面静圧分布 
②空気力、③境界層遷移の3種類の空力データを取得
した。これらのデータは詳細な解析が行われた。ま

た、比較評価に用いたCFD解析結果も飛行実験条件
と一致させるため、高精度の解析や確認作業を行っ

た。これらの結果を評価し、NEXST-1空力設計の妥
当性を検証した3)。本稿は、詳細なデータ解析により

得られた結果から空力設計コンセプトや設計ツール

の検証の観点からまとめた最終結果について報告す

る。 
 
2．飛行実験 
 NEXST-1の空力設計では超音速巡航時を想定し、
マッハ数M=2.0、揚力係数CL =0.1、高度H=18kmを設
計点として設定している。図2に飛行実験の飛行パ

ターンを示す4)。飛行実験では空力設計検証のため

の空力データを取得する空力計測フェーズを設け

た。表1には空力計測フェーズの各ステップでのデ
ータ評価点とその時の飛行データを示す。空力計測

フェーズでは、①M、Hを固定してαを変化させる
α-sweepフェーズと、②M、αを固定してH変化よ
りレイノルズ数Reを変化させるRe-sweepフェーズ
がある。α-sweepの4step目(α_4)のステップが設計
点である。これにより、MとRe固定でαが異なるデ

 
図1. NEXST-1の概略図 
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ータが、また、同一のMとαで異なるReでの空力デ
ータが取得できる。 
 
3．空力設計実証 
飛行実験による空力設計コンセプトや設計手法

の実証は、飛行実験データ単独で実証できる項目と、

CFDと比較することにより、その有効性が実証でき
る項目に分けられる。自然層流翼設計コンセプトの

妥当性は主翼上面の境界層の状態を計測すること

で検証できる。すなわち、設計点と非設計点での境

界層遷移位置を比較することで評価することがで

きる。また、主翼上面のCP分布が自然層流翼特有の

分布を有することも必要条件となる。一方、主翼平

面形やエリアルール胴体、ワープ主翼の有効性は飛

行実験データ単独での評価が難しい。これは、設計

形状(NEXST-1)と非設計形状での飛行実験データが
得られてないためである。しかし、CFD解析結果と
比較することで実証できると判断される。CFDは機
体の設計に用いているため、それぞれの設計コンセ

プトが効果的にNEXST-1形状に盛り込まれている
ことはCFD解析で確
認していることを意

味する。 
図3には空力設計に
おいて自然層流翼コ

ンセプトを除く3つの
設計コンセプトを取

り入れた場合のCFD
解析により求めたCL - 
CD特性を示す。各設計

コンセプトが有効に

反映され、初期形状に

比べ3つのコンセプト
を取り入れた形状で

は設計点CL=0.1にお
いて大幅な抵抗低減

が得られていること

が分かる。図3の3つの
設計効果を取り入れ

た形状の結果に自然

層流翼効果を反映させたものと飛行実験結果が比

較対象である。また、自然層流翼設計により非自然

層流翼に比べ圧力抵抗がほとんど変化してないこ

とは確認している。したがって、飛行実験結果と

CFD解析結果を比較することにより空力設計手法
の妥当性を評価した。 
飛行実験結果とCFD解析結果を比較・評価するた
めには両者の条件(姿勢や形状など)を一致させるこ
とが必要である。しかし、飛行実験では、①ADSプ
ローブやTATセンサーなどの複雑形状であること、
②空気力により機体が変形すること、③舵面操舵が

あること、そして④境界層遷移位置が変化している

ことが特徴である。そのため、CFD解析の高精度化、
風洞試験結果、また飛行実験結果を補正することで、

両者の計測条件を一致させた。データ解析の詳細に

ついては文献5)-9)に詳しい。 

 
-0.05

0.00

0.05

0.10

0.15

0.20

0.010 0.015 0.020 0.025
    CD

 C
L

CFD結果[ﾌﾗｯﾄ･ｵｰｼﾞｰ翼＋ｽﾄﾚｰﾄ胴体]

CFD結果[ﾜｰﾌﾟ･ｱﾛｰ翼＋ｽﾄﾚｰﾄ胴体]

CFD結果[ﾜｰﾌﾟ･ｱﾛｰ翼＋ｴﾘｱ･ﾙｰﾙ胴体]

図3. CFDによる抵抗低減設計効果(M=2, H=18km) 

 

図4. 設計点における表面静圧分布特性(α=1.53deg, M=2, Re=14.9×106) 
 

 

図5. 非設計点における表面静圧分布特性(η=0.3, M=2) 
 

 

表1. 空力計測フェーズデータ評価点の飛行条件 
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図8. 飛行実験とCFDの有意の差異(M∞=2) 

3.1 表面静圧分布特性 
NEXST-1の主翼形状の設計には自然層流翼設計

に基づき主翼上面の目標静圧分布CPを与え、主翼下

面形状と主翼ワープはスパン方向の目標荷重分布

を満たすような形状に設計している。そのため、飛

行実験の主翼上下面のCP分布から自然層流翼設計

とワープ設計の妥当性が確認できる。図4には設計
点におけるCP分布を示す。飛行実験とCFD結果では
良好な一致が得られており、自然層流翼のCP分布が

得られていることを示す10)。また、それぞれのスパ

ン位置ηにおいて上下面のCP分布が一致しており

スパン方向に設計した荷重分布が得られているこ

とが分かる。図5には非設計点でのCP分布を示す。

飛行実験とCFDデータは比較的良好な一致が見ら
れる。設計点(図4)に比べ、CP分布が自然層流翼の

分布ではないことが確認できる。 
3.2 境界層遷移特性 
境界層遷移を計測は4種類の異なるセンサーを用

いて計測した。それぞれのセンサーが境界層遷移を

捉えた場合の出力の整合性はNEXST-1に実装した
センサーと同一センサー、システムを用いた風洞試

験から確認している。図6には主翼上面の境界層遷
移分布図を示す。同一のReでは非設計点(図6-(a);α
=-0.14deg)に比べ設計点(図6-(b))では境界層遷移が
後退している。また、ほぼ同一のα(CL)においてRe
が大きいRe-sweepの場合(図6-(c))に比べ設計点であ
るα_4で遷移位置が後退
している。このことから自

然層流翼設計コンセプト

の妥当性を検証した11),12)。

また、飛行実験による境界

層遷移位置を算出し、自然

層流翼による抵抗低減効

果を定量的に評価した。高

Reにおける境界層遷移デ
ータは世界的に貴重なデ

ータであり、飛行実験結果を境界層遷移予測技術に

フィードバックすることにより遷移予測技術の精

度向上に繋がる。 
3.3 空気力特性 
一般的にCL - CD特性を式1で近似した場合、CL - 

CD曲線の形状を示すKは平面形に 
CD = K(CL - CL0)2+CDmin          式1 

依存し、CL0は主翼ワープに依存する。また、CDmin

はエリアルールによって変化する。図7には飛行実
験とCFD解析により得られたCL - CD特性を示す。

CFD結果には空力弾性変形の影響や主翼上面遷移
位置を考慮した解析結果に、付加物の影響と乱流モ

デルの影響を反映した。付加物の効果は風洞試験と

CFD解析からCD =0.0007と判断し、また、乱流モデ
ルの影響は TAS(Tohoku university Aerodynamic 

 

図6. 飛行実験による境界層遷移計測分布図(M∞=2) 

 
図7. CL-CD特性(α-sweepフェーズ) 
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Simulation)コードによる全面乱流解析結果から
SA(Spalart Allmaras)モデルに比べSST(Shear Stress 
Transport)モデルがCD =0.0004小さいことから、SA
モデルの解析結果に一律CD =0.0004を引いた結果で
ある13)。両者は比較的よく一致している。このこと

から4つの抵抗低減設計コンセプトを取り込んだ設
計手法の妥当性が検証できたと考える。 
3.4 課題 
 以上のことから抵抗低減設計コンセプトや空力

設計手法の妥当性を検証した。データ解析の高精度

化により飛行実験とCFD解析精度は向上した。しか
しながら、一部のデータでは依然、飛行実験とCFD
結果に有意な差が見られる。図8にCL -αとCP分布を

示す。CL -α (図8(a)) では揚力傾斜は両者でよく一
致しているが、0.24degに相当するオフセットが見
られる。また、CP分布(図8(b))からも主翼下面に不
一致が見られる。現段階では差異の原因は不明であ

り、今後も検討を続けることが必要と考える。 
 
4. 大型SST設計 
 NEXST-1空力設計技術の実機適用効果を明確に把
握するため、第一世代SSTの代表実機であるコンコ
ルドの空力性能と比較を行った。コンコルド形状の

座標データは非公開であるため、技術文献などから

コンコルド形状を再現させた。しかし、ここでは

JAXA独自で再現させた仮想コンコルド形状である
ことを明記する。この機体は無推進系としてCFD解
析を行っている13)。仮想コンコルド形状(実機サイズ)
のL/Dと比べて、NEXST-1設計技術を適用した想定実
機では設計点において約13%のL/D改善効果がある
ことが明らかとなった。これより、NEXST-1空力設
計技術の実機適用の有効性が確認できたと考えてい

る。 
 
5. まとめ 

NEXST-1の空力設計手法や抵抗低減設計コンセプ
トの妥当性を実証するため、飛行実験データの詳細

なデータ解析を行い、飛行実験データやCFD解析結
果の高精度化を行った。飛行実験結果と空力設計に

用いたCFD解析結果は良好な一致が見られており、
空力設計手法の妥当性を検証することができた。ま

た、自然層流翼設計コンセプトの妥当性を確認し、

効果の定量的な評価を行った。 
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P.14
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P.16
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