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【研究概要】 

空気力学と呼ばれる空気の波の解析は、航空宇宙機の空力設計技術に欠かせない。富山県の企業

が得意とする機械工作や加工の技術を次世代技術としてさらに育成するためには、航空宇宙といっ

た新産業分野と連携していくことが重要であると考えた。そこで、本課題では航空宇宙機の研究開

発の中で新規性の高い超音速機開発の空力数値シミュレーションを行いこれまで行われていなか

った系統的なデータを収集した。特に超音速機の翼設計に向けて、新しい知見を獲得した。将来、

この知見をもとに次世代の航空機用の新規デバイスを提案し、超音速流における航空機部品形状を

修正し、性能を改善する新規デバイス事業を富山に築く事を目指している。 

まず、超音速流体中の波動挙動をシミュレーションする計算機システムを開発し、色々な翼形状

の空力性能を評価することを可能にした。このことにより、見過ごされてきた超音速翼の空力性能

評価を行うことができる様になり、これまでの超音速空力基礎理論の限界や不備を補完するデータ

を獲得することができた。以下に、計算機シミュレーションに使用した、翼の平面形状や空間格子

の状況を示す。 

翼の平面形状 

数値計算のための空間格子分布 

３次元圧縮性薄層近似 Navier‐Stokes 方程式数値解法   

・格子・・・C‐H 型構造格子   

・格子点数・・・345×58×73 ・翼面上格子点数・・・185×42   

・時間積分・・・LU‐SGS 法   

・空間離散化・・・３次精度 MUSCL 解法および、２次精度中心差分 

・乱流モデル・・・Baldwin‐Lomax モデル   



 

【成果要約】(図を添えること)） 

 

         

 図 1 コンコルド超音速機      図 2 Aerion 超音速ビジネス機 

 

超音速における翼形状（平面形）はコンコルドに於いて採用されたデルタ翼が標準とされている

が、最近では Aerion に見られる矩形翼的な超音速前縁の平面形を用いた超音速機も開発されている。  

Aerion 機の翼に興味を持ち、標準的ではないとされている矩形翼を対象に後退角や巡航速度(一様

流マッハ数)をパラメターに取り、翼形状と超音速流における基礎的揚抗特性を系統的に調査した。

調査は、計算機を用いた Navier-Stokes 数値シミュレーション(N-S_CFD)により行った。 後

退角（ΛLE）は、0°30°45°60°とした。 

新しい知見として、Mach 数-CD(抵抗係数)曲線 において、これまで一般的に使われてきたグ

ラフ(図 3)の適用性に限界があることを示すことができた。流れ場の挙動を出来るだけ正確にとら

えた数式を用いた計算機シミュレーション（N-S_CFD）により得られた現実的なグラフが図 4 で

ある。 

 

 

  図 3 旧来の Mach 数-CD 曲線      図 4 N-S_CFD で得られた Mach 数-CD 曲線 

 

旧来の理論では後退翼の抗力係数は図３のように、MLE･cosΛLE＝1 になる一様流マッハ数（MLE）

で CD が急激に上昇し、最大値となり、その後マッハ数が大きくなるにつれて急激に CD が減少

する。しかし、図４の N-S_CFD の結果では、MLE 付近(点線の縦線で示すマッハ数のあたり)で

の変化は急激ではなく、緩やかであることが分かる。また、CD が最大となるマッハ数（Mmax）

を過ぎたマッハ数領域においても CD の変化は急激ではなく緩やかである。これについては、翼

の前縁付近の現象を観察することで、CD 曲線の緩やかな変化を説明出来ることが分かった。そ
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の説明は、次の様な、前縁に垂直な方向の先端角と離脱衝撃波から付着衝撃波へ変化する遷移現

象に基づく。大きさのある尖った物体が超音速流中のおかれている時、物体前縁には衝撃波が発

生するが、其の衝撃波は M∞を大きくすると離脱から付着へと遷移する。その遷移過程を

N-S_CFD でとらえたので、可視化図を図５に示す。図５は 30°後退角の翼の根元断面におけ

る前縁付近の Cp(圧力係数)等高線図で、M∞が増加するにつれ、離れていた垂直衝撃波が物体の

付着し、衝撃波に変化していく様子を示している。 

 

 図 5 前縁付近の圧力係数分布 

(a) M∞＝1.15   (b) M∞＝1.22  (c) M∞＝1.37 (d) M∞＝1.60 

 

以上に述べたように、これまで超音速の翼設計に利用されていた伝統的な理論に対し、理論の改良

を行う上で有用な以下の知見を得た。 

1．Mach 数-CD 曲線について、CD の最大値を与える Mach 数は、従来理論と N-S では異なっ

た値となった。従来理論では、離脱衝撃波から付着衝撃波への遷移過程を考慮しないためである。 

付着衝撃波発生以降のマッハ数においては、従来の超音速線形理論が利用できるが、後退角効果の

精度良いモデルが無いため、定量的に正確な評価は N-S を用いるべきである。 

２．後退角の影響について、一般的には、前縁後退角の影響のみに注目しがちであるが、実際は、

後縁の後退角も抵抗係数に大きな影響を及ぼす。この影響は、前縁の形状（楔）の厚さや、後縁の

形状（逆向きの楔）の厚さによっても変化する。 

３．揚力を持った場合の Mach-CD 曲線について、は揚力無しでの Mach-CD 曲線グラフを、CD

軸方向に平行移動することで、ほぼ一致する。（相似である）。また、矩形翼では揚力依存抵抗係数

は線従来の形理論式の値と一致した。 

４．揚力係数に対しては、一様流 Mach 数が 0.85～1.2（遷音速域）では、従来理論とは異なる。

それ以外の領域では良い一致を示した。 

５．超音速の場合、擾乱の伝わり方に方向性があるため、後退角を持つと、3 次元性が現れる。 

                                        以上。 



                                   （別添資料） 
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