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第1章 序論 

 

1.1. 研究背景 

1.1.1. 温室効果ガス削減に向けた動き 

近年，世界各地において天候の異常現象が多発しており，その原因の一つとされる温

室効果ガスの排出を全体としてゼロにする「カーボンニュートラル」を 2050 年までに

目指すことが各国で宣言されている．2020 年度における日本の温室効果ガス総排出量

は 11.5 億トンであり，COVID-19 の影響がある可能性はあるが，1990 年度以降最小の

値であり，また 3 年連続でも最小を更新している(1)．しかしながら，「カーボンニュート

ラル」達成までには長い道のりがある．そうした状況の中で，国内航空分野の占める割

合は，排出量が 500 万トンと全体の 2.8%程度となっている(2)．航空機運航分野において

も CO2 総排出量の削減のためにさまざまな取り組みがなされており，水素航空機の開

発や持続可能な航空燃料の導入促進などが進められている(3)．航空機メーカーも低燃費

である環境性能の良い航空機の開発が求められ，従来型の胴体と翼からなる航空機

(Tube-and-Wing：TAW)の研究開発が進められている． 

一方で，新たな形状の航空機の実用化に向けた研究も進められており，その一つに翼

胴融合機がある．翼胴融合機は Blended-Wing-Body (BWB)と呼ばれ，胴体と翼がなめら

かに一体化した形状である．この形状は McDonnell Douglas 社の Dr. Liebeck が率いる空

気力学者のグループによって大人数乗り長距離輸送機として 1988 年に提唱され(4)，

NASA や Boeing 社などのよって研究(5)や実証実験(6)が進められている．Airbus 社は翼胴

融合機である水素推進機のコンセプトモデルを発表し(図 1.1)，2035 年までに実用化を

目指するとしている(7)． 
 
 

1.1.2. 翼胴融合機の特徴 

翼胴融合機は胴体と主翼の一体化により極端な凹凸がなく，濡れ面積を少なくしてい

る．大型の翼胴融合形状の場合は，同程度の乗客数の TAW と比べ，濡れ面積が 33%少

なくなると Liebeck ら(8)によって報告されている．胴体部においても揚力を得られるこ

とから，全体として 20 近い揚抗比を得ることができ，これは TAW が 18 程度であるこ

とを考えると，高い揚抗比であるといえる．そのため，離着陸時の速度を低下させるこ

とができ，従来機と比べて離着陸時における騒音が低減されると Hileman ら(9)によって

報告されている．また，胴体部で得られる揚力によって翼部のみに揚力が集中しないこ

とから，翼にかかる構造的負荷が小さくなり，機体全体として構造重量の低減にもつな

がる．胴体と翼の一体化により，横広な客室を配置することができ，積載体積の増加や

貨物機であれば積載物形状の制限が少なくなることも期待される．ただし，実用化や量

産化を考えた場合，解決すべき課題もあり，エンジンマウント位置による空力性能の変
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化(10)ややメンテナンス性の低下，旋回時における翼端側の客席にかかる力の増加，なめ

らかな曲線で描かれる 3 次元形状の製造の困難さなどが挙げられる．  
 

 
図 1.1 Airbus が発表したゼロエミッションコンセプトモデル(11) 

 
 

1.1.3. 翼胴融合機の小型化と形状最適化 

翼胴融合形状による空力性能の向上や積載体積の増加などの利点は提唱された大型

機に限らず，中型機や小型機にも適すると期待できる．空力性能の向上は燃費改善につ

ながり，積載体積の増加は一度に輸送できる量が従来小型機と比較して増加するため輸

送コストの低減にも貢献できる．しかしながら，大型機と小型機では乗客数や航続距離

が異なるため，その有用性を確認するためには概念設計から翼胴融合機の小型化に関し

て検討する必要がある．また，小型機として地方空港での利用を想定すると，短スパン

長など機体規模が小さい方が好ましい．奈良ら(12)は翼胴融合形状である 150 人乗りリー

ジョナルジェットの概念検討を行い，航続距離とペイロードを従来機と同等として重量

推算および数値流体力学(Computational Fluid Dynamics：CFD)による空力性能評価を行

った結果，従来機と比べ重量が小さく高い揚抗比となる形状が得られたと報告している．

また，圓谷ら(13)は概念設計手法を用い，大型機において同等の設計要求の下で翼胴融合

機と従来機の概念設計を行い，揚抗比の向上による燃料消費の軽減を確認したと報告し

た．しかし，翼胴融合形状である小型機の設計例は少ない． 

適した翼胴融合形状を効率的に得るためには，形状最適化による計算が有用であり，

形状の空力性能評価には CFD が適する．航空機の最適化としては翼胴融合機の形状最

適化(14)や，翼端形状の最適化(15)，翼型形状の最適化(16)など多くの研究例がある．翼胴融

合機の最適化に関する研究はさまざまな機体サイズにおいて，抵抗が低減したとの報告

が多くある．Lyu ら(17)は大型翼胴機に対して，最適化アルゴリズムの SNOPT(Sparse 

NOnlinear oPTimization)を適用して形状最適化計算を行い，CFD によって空力性能を評

価した．その結果，機体上面での衝撃波が緩和され抵抗が低減したと報告した．埴田ら
(18)は 150 人乗り翼胴融合機に対して，2 次元翼型の形状最適化を行い，得られた最適形

状を翼胴融合機に適用させた．最適化計算には遺伝的アルゴリズムを用いており，結果



 

3 
 

として翼前縁の衝撃波低減により，20 を超える揚抗比となる形状を得たと報告した． 

翼胴融合機は形状の自由度が高い反面，形状の変化量を定量的に評価しづらい．また，

最適化アルゴリズムは，その手法によって収束性が高いが局所解を得てしまう可能性や，

収束性の低さにより計算時間の増大を招くことがある．先行研究において唐澤ら(19)は，

100 人乗り小型翼胴融合機の形状概念を検討し，外形形状を定義した．その検討結果よ

り小型翼胴融合機のスパン方向翼型選定を行った．その後，機体全体に対して揚抗比の

最大化を目的とし，勾配法を用いて空力形状最適化を行った． 
 
 

1.2. 研究目的 

本研究では，翼胴融合機を小型旅客機に適用した場合，十分な空力性能を得られるか

調査することを目的とする．小型翼胴融合機の形状を定義し，揚抗比の最大化を目的と

した形状最適化計算を行う．最適化計算にはベイズ最適化を適用し，空力性能評価には

CFD を用いる．機体形状の変化と空力性能の違いを考察し，提案小型翼胴融合機の有用

性について示す． 
 
 

1.3. 本論文の構成 

本論文の各章の概要，構成は以下のとおりである．第 1 章では，本研究の背景及び目

的を示した．第 2 章では，本研究で用いた数値計算法を示す．第 3 章では，翼胴融合形

状の定義と表現方法を示す．第 4 章では，小型翼胴融合機の形状最適化計算の結果をま

とめる．第 5 章では，胴体断面形状の検討結果をまとめる．第 6 章では，ウィングレッ

トに関する検討結果をまとめる．第 7 章では，本研究で得られた結果をまとめる．第 8

章では，本研究で得られた結論を述べる． 
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第2章 数値計算法 
 
本章では，まず使用した各ソフトウェアの説明を行う．その後，最適化計算の流れを

示し，各ソフトウェアで使用した計算手法について述べる． 

最適化計算は Python ライブラリである「GPyOpt」(20)をベースに作成した．計算対象

である BWB 形状の 3DCAD データ生成には，スクリプト言語を用いたオープンソース

3DCAD ソフトウェアである「OpenSCAD」(21)を用いた．計算格子生成には，宇宙航空

研究開発機構(Japan Aerospace eXploration Agency：JAXA)開発の六面体ベースの非構造

格子自動生成ツールである「HexaGrid」を用いた．空力性能である揚抗比を評価するた

めの流体計算には，JAXA 開発の圧縮性流体解析ソルバである「FaSTAR」を用いた．こ

れらの各ソフトウェアをシェルスクリプトと Python により連携させることで，連続的

かつ自動的に最適化計算が実行できる環境構築を行った．一連の最適化計算が収束すれ

ば，計算開始から終了まで一切の操作を必要なく，最適形状を得ることが可能である． 

最適化計算のフローチャートを図 2.1 に示す．最適化計算はベイズ最適化を用いて行

う．はじめに実験計画法により，サンプル点を生成する．得られたサンプル各点におい

て CFD を行い，目的関数値を取得し，これをサンプルデータとする．サンプルデータ

は実験計画法によって生成された各設計変数値と，それにより生成された BWB 形状に

対して，CFD を行うことによって得られる目的関数値のデータの集合である．本論文に

おいて，設計変数は BWB 形状を決定する形状定義変数(3 章参照)であり，目的関数は

設計変数より生成された BWB 形状の空力性能である揚抗比とする．得られたサンプル

データを用いて最適値探索を開始する．まずガウス過程回帰を行い，目的関数の推定分

布を生成する．生成された推定された推定分布に対して，獲得関数を用いて最適と推定

される設計変数値を決定する．その設計変数を用いて BWB 形状を生成し CFD を行う

ことで，目的関数値を得る．その後，収束判定を行い，収束と判定されればその形状が

最適形状である．収束と判定されなければ，得られた設計変数値と目的関数値をサンプ

ルデータに加えて，改めてガウス過程回帰を行う．これを収束と判定されるまで繰り返

し行うことで，最適形状を得る．以下に，ベイズ最適化のアルゴリズムを示す． 
 
Step 0．実験計画法により，サンプル点を生成． 

Step 1．サンプル各点において BWB 形状を生成，CFD により目的関数値を取得． 

Step 2．サンプルデータによりガウス過程回帰を行い，目的関数の推定分布を生成． 

Step 3．獲得関数より，最適と推定される設計変数値を決定． 

Step 4．Step 3 で得られた設計変数値より BWB 形状を生成，CFD により 

目的関数値を取得． 

Step 5．収束判定を行い，収束ならば Step 4 での形状が最適形状，未収束ならば 

サンプルデータに Step 4 の結果を加えて Step 2 へ． 
 



 

5 
 

 
図 2.1 最適化計算フローチャート 

 
 

2.1. 最適化手法 

ベイズ最適化 
最適値探索にベイズ最適化(22)を適用する． この最適化手法はベイズの定理を用いた

確率的な最適化手法であり，目的関数に仮定を用いることで少ないサンプルでその目的

関数の最小値を予測することができる手法である．特に目的関数の評価に大きなコスト

がかかる場合や目的関数自体が得られない場合において利便性が高い． 
 
 

2.1.1. 実験計画法 

本章冒頭で示した最適化計算を実行するにあたり，計算時間の大部分は CFD による

空力性能評価である．最適化計算のはじめに行うサンプル取得は，サンプル数を増やせ

ば計算時間の増大につながり，サンプル数が少なければ最適値探索での収束性の悪さや

局所解に陥る可能性がある．そこで必要最低限のサンプルを効率的に得るために実験計

画法を用いた．実験計画法とは，ある設計変数の設計空間において，限られたサンプル

を用いて，より強い影響を持つ設計変数を見つけ出す手法である． 

本研究では，この実験計画法にラテン超方格法(Latin hypercube Sampling: LHS)(23)を用

いる．LHS 法は多変数層別サンプリング手法で，設計変数のすべての水準が他の変数の

水準に対して重複することなく割り当てられる．式(2.1)のように示され，𝑘はサンプル

数，𝑛は設計変数の数，𝑈は[0, 1] を満たす一様な乱数，𝜋は0, 1, ⋯ , 𝑘 − 1までの連続した

ランダム順列，𝑗は次元インデックス，𝑖はサンプルの値である． 
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図 2.2 に例を示す．例では 2 変数に対してサンプル点を 4 点とした場合，各変数の変

域を 4 分割し，その中で重複することなくランダムにサンプル点が分配されることを示

している． 

𝑥௝
(௜)

 =
𝜋௝

(௜)
 + 𝑈௝

(௜)
 

𝑘
        𝑓𝑜𝑟 1 ≤ 𝑗 ≤ 𝑛 𝑎𝑛𝑑 1 ≤ 𝑖 ≤ 𝑘 (2.1) 

 

 
図 2.2  ラテン超方格法の例 (変数：2，サンプル数：4 の場合) 

 
 

2.1.2. 関数分布の推定手法 

実験計画法で得られた結果から目的関数の推定分布を生成し，その推定分布に対して

最適値探索を行うことで計算コストの低減を図った．本来，BWB 形状の形状定義変数

(3 章参照)を変数とした目的関数は知られていない．目的関数の分布を推定し，その推

定された目的関数の分布に対して最適値探索を行うことで計算コストを低減させつつ，

大域的最適値を得ようとした． 

本研究では，ガウス過程回帰(24)を用いて目的関数の分布を推定する．ガウス過程は，

任意の入力ベクトルに対応する出力ベクトルが多変量ガウス分布に従うときに，その出

力はガウス過程に従うという，多次元ガウス分布である．ガウス分布は正規分布とも呼

ばれる．このガウス過程を用いて目的関数値を推定し，目的関数の分布を推定すること

がガウス過程回帰である． 

例えば，入力𝒙，出力𝑦である𝑁個の観測値があり，その入力と出力が次のような関係

があるとする． 
𝑦 =  𝑓(𝒙) (2.2) 

𝑦の平均を𝟎とし，関数𝑓が平均𝟎のガウス過程から生成されているとすると次式のよう

にかける． 

𝑓 ~ 𝒩൫𝟎, 𝑘(𝒙, 𝒙ᇱ)൯ (2.3) 

𝒚 = (𝑦ଵ, 𝑦ଶ, ⋯ , 𝑦ே)்とおけば，𝒚はガウス分布に従う．入力のすべてのペア(𝒙ே, 𝒙ே
ᇱ )につ

いてカーネル関数𝑘(𝒙, 𝒙ᇱ)を用いて，𝐾௡௡ᇲ =  𝑘(𝒙, 𝒙ᇱ)で与えられるカーネル行列𝑲を使う
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と次式が成り立つ． 
𝒚 ~ 𝒩(𝟎, 𝑲) (2.4) 

カーネル関数は，その二点間(式(2.4)のおける(𝒙, 𝒙ᇱ))の類似度を測る関数である．新た

な入力𝒙∗に対して，それに対応する出力𝑦∗を含めた出力ベクトルを𝒚∗ = (𝑦ଵ, ⋯ , 𝑦ே , 𝑦∗)்

とする．入力𝒙ଵ, ⋯ , 𝒙ே , 𝒙∗から計算される(𝑁 + 1)(𝑁 + 1)次元のカーネル行列を𝑲ᇱとすれ

ば，これは全体がガウス分布に従うから 
𝒚ᇱ ~ 𝒩(𝟎, 𝑲ᇱ) (2.5) 

となる．以上のようにガウス過程によって推定分布が求められ，その分布は平均と標準

偏差で構成される． 
 
 

2.1.3. 獲得関数 

ガウス過程回帰より得られた目的関数の推定分布は，推定値の平均と標準偏差を持つ．

これらの結果を用いて目的関数のうち，最適と推定される目的関数値の設計変数を決定

する必要がある．そのために獲得関数を用いる．獲得関数は探索と活用という相反する

特性を持つ．探索はサンプル密度が低く観測値が少ない領域を，高い目的関数値が観測

される可能があるとして評価し，活用はすでにサンプル密度が多く数多くの観測値を得

ている領域を，設計変数をさらに細かく変化させることで高い目的関数値が観測される

可能性があるとして評価する．この割合によって，大域的最適値を得る，または局所的

最適値ではあるが収束が早いなど，収束性と最適結果を左右するものである． 

本研究では下側信頼性限界(Lower Confidence Bounds：LCB)(25)を用いた． 

𝒙௧ = 𝑎𝑟𝑔𝑚𝑎𝑥 𝜇௧ିଵ(𝒙) + 𝛽௧
ଵ/ଶ

𝜎௧ିଵ(𝒙) (2.6) 

最適と推定される目的関数値を得られる設計変数値𝒙௧を求める．ここで𝜇௧ିଵ(𝒙)は推定

分布により得られた目的関数値の平均値であり，𝜎௧ିଵ(𝒙)は目的関数値の標準偏差であ

る．また，𝛽௧
ଵ/ଶ

はトレードオフ係数であり，この値が大きい場合，探索を重点的に行い，

小さい場合は活用に重きがおかれる．𝑡はイテレーションの数を示し，𝑡回目のイテレー

ションでは，𝑡 − 1回目の目的関数の平均と標準偏差値が用いられる． 
 
 

2.2. 流体の支配方程式 

計算対象周りの流れ場計算の支配方程式には，3 次元圧縮性 Euler 方程式を用いる． 
𝜕

𝜕𝑡
න 𝑸𝑑𝑣

௏

+ න 𝑭(𝑸)

ௌ

𝑑𝒔 = 0 (2.7) 

ここで，𝑸は保存量ベクトルで，𝑭は非粘性ベクトル，𝑑𝒔は面積の絶対値を持つ外向き

法線ベクトルである．それぞれは以下のように与えられる． 

𝑸 =

⎝

⎜
⎛

𝜌
𝜌𝑢
𝜌𝑣
𝜌𝑤
𝑒 ⎠

⎟
⎞

(2.8) 
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𝑭(𝑸) =

⎝

⎜
⎛

𝜌𝑢

𝜌𝑢ଶ + 𝑝
𝜌𝑢𝑣
𝜌𝑢𝑤

(𝑒 + 𝑝)𝑢⎠

⎟
⎞

𝒊 +

⎝

⎜
⎛

𝜌𝑣
𝜌𝑢𝑣

𝜌𝑣ଶ + 𝑝
𝜌𝑣𝑤

(𝑒 + 𝑝)𝑣⎠

⎟
⎞

𝒋 +

⎝

⎜
⎛

𝜌𝑤
𝜌𝑢𝑤
𝜌𝑣𝑤

𝜌𝑤ଶ + 𝑝
(𝑒 + 𝑝)𝑤⎠

⎟
⎞

𝒌 (2.9) 

ここで，𝜌は密度，𝑢，𝑣，𝑤はそれぞれ𝑥，𝑦，𝑧方向の速度，𝑒は単位体積あたりの全エ

ネルギー，𝑝は圧力である．𝒊，𝒋，𝒌はそれぞれ𝑥，𝑦，𝑧方向単位ベクトルである．また，

𝜌，𝑒，𝑝の関係は比熱比を𝛾とする理想気体であることを仮定する．すなわち，圧力は以

下のように与えられる． 

𝑝 = (𝛾 − 1) ቂ𝑒 −
𝜌

2
(𝑢ଶ + 𝑣ଶ + 𝑤ଶ)ቃ (2.10) 

𝛾は空気の場合，𝛾 = 1.4である． 
 
 

2.3. 流体の数値計算法 

2.3.1. 空間離散化 

空間の離散化には，セル中心有限体積法を用いる．流束の発散量は，セル境界各面で

の垂直方向の流束と面積の積分値で評価する． 

න 𝑭(𝑸)

ௌ

∙ 𝑑𝒔 = ෍ [𝑭௞(𝑸) ∙ 𝑑𝒔௞]

௞௠௔௫

(2.11) 

 
ここで，𝑘は各面の番号を示し，要素の面の数だけある．例えば，四面体セルでは

𝑘𝑚𝑎𝑥 = 4である．また各流束は以下のように与えられる． 

𝑭 ∙ 𝑑𝒔 = ൫𝑓௫𝑛௫ + 𝑓௬𝑛௬ + 𝑓௭𝑛௭൯𝑆 = 𝑻ିଵ𝑻൫𝑓௫𝑛௫ + 𝑓௬𝑛௬ + 𝑓௭𝑛௭൯𝑆 = 𝑻ିଵ𝑭௡𝑆 (2.12) 

𝑻 =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎡
1 0 0 0 0
0 𝑛௫ 𝑛௬ 𝑛௭ 0

0 𝑡ଵ௫ 𝑡ଵ௬ 𝑡ଵ௭ 0

0 𝑡ଶ௫ 𝑡ଶ௬ 𝑡ଶ௭ 0

0 0 0 0 1⎦
⎥
⎥
⎥
⎤

(2.13) 

𝑭௡ =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎡

𝜌𝑢௡

𝜌𝑢௡
ଶ + 𝑝

𝜌𝑢௡𝑢௧ଵ

𝜌𝑢௡𝑢௧ଶ

(𝑒 + 𝑝)𝑢௡⎦
⎥
⎥
⎥
⎤

(2.14) 

𝑻ିଵ =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎡
1 0 0 0 0
0 𝑛௫ 𝑡ଵ௫ 𝑡ଶ௫ 0
0 𝑛௬ 𝑡ଵ௬ 𝑡ଶ௬ 0

0 𝑛௭ 𝑡ଵ௭ 𝑡ଶ௭ 0
0 0 0 0 1⎦

⎥
⎥
⎥
⎤

(2.15) 

ここで，𝑓௫，𝑓௬，𝑓௭は𝑥，𝑦，𝑧方向の流束成分，𝑻は回転行列，𝑆は面積である．回転行列

の成分の(𝑛௫，𝑛௬，𝑛௭)は面の法線ベクトル成分，(𝑡ଵ௫，𝑡ଵ௬，𝑡ଵ௭)，(𝑡ଶ௫，𝑡ଶ௬，𝑡ଶ௭)は 2 つ

の接線ベクトルである．これらの法線ベクトル，接線ベクトルは単位ベクトルである．
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また，𝑢௡，𝑢௧ଵ，𝑢௧ଶは法線方向，接線方向の速度である．ここで以下の関係式が成り立

つ． 
𝑸௡ = 𝑻𝑸 (2.16) 

⎣
⎢
⎢
⎢
⎡

𝜌
𝜌𝑢௡

𝜌𝑢௧ଵ

𝜌𝑢௧ଶ

𝑒 ⎦
⎥
⎥
⎥
⎤

=

⎣
⎢
⎢
⎢
⎡
1 0 0 0 0
0 𝑛௫ 𝑛௬ 𝑛௭ 0

0 𝑡ଵ௫ 𝑡ଵ௬ 𝑡ଵ௭ 0

0 𝑡ଶ௫ 𝑡ଶ௬ 𝑡ଶ௭ 0

0 0 0 0 1⎦
⎥
⎥
⎥
⎤

⎣
⎢
⎢
⎢
⎡

𝜌
𝜌𝑢
𝜌𝑣
𝜌𝑤
𝑒 ⎦

⎥
⎥
⎥
⎤

(2.17) 

𝑸௡はセル垂直方向に𝑥軸を持つ局所座標系での保存量ベクトル，𝑸は全体座標での保存

量ベクトルである．式(2.14)の𝑭௡はセル境界面で定義され，リーマン解法では境界面を

挟んだ両側の値𝑸௡௔，𝑸௡௕を用いて求める． 
𝑭௡ = 𝑭௡(𝑸௡௔, 𝑸௡௕) (2.18) 

 
 

2.3.2. 非粘性流束 

非粘性流束を求める際には，AUSM 系の全速度スキームである SLAU スキーム(26)を

採用する．質量流束に Roe の手法を応用している． 

𝑭௡ =
𝑚̇ + |𝑚̇|

2
൭

1
𝑢
𝐻

൱

௕

+
𝑚̇ − |𝑚̇|

2
൭

1
𝑢
𝐻

൱

௔

+ ൭
0
𝑝෤
0

൱ (2.19) 

ここで，右辺第一，二項の質量流量𝑚̇は次式で定義される． 

𝑚̇ =
1

2
ቄ𝜌௕(𝑢௕ + |𝑢ത|௕) + 𝜌௔(𝑢௔ − |𝑢ത|௔) −

𝜒

𝑐̅
Δ𝑝ቅ (2.20) 

ここで， 

χ = ൫1 − 𝑀෡൯
ଶ

, 𝑀෡ = min ቌ1,
1

𝑐̅
ඨ

𝑢௕
ଶ + 𝑢௔

ଶ

2
ቍ 

|𝑢ത|௔,௕ = (1 − 𝑔)
𝜌௕|𝑢௕| + 𝜌௔|𝑢௔|

𝜌௕ + 𝜌௔
+ 𝑔|𝑢|௔,௕ 

𝑔 = −max [min(𝑀௕ , 0) , −1] × min [max(𝑀௔ , 0) , 1] 

𝑀௔,௕ =
𝑢௔,௕

𝑐̅
, 𝑐̅ =

𝑐௔ + 𝑐௕

2
(2.21) 

である．また，式(2.19)第三項の圧力流束𝑝෤は次式となる． 

𝑝෤ =
𝑝௕ + 𝑝௔

2
+

𝛽௕ − 𝛽௔

2
(𝑝௕ − 𝑝௔) + (1 − 𝜒)(𝛽௕ + 𝛽௔ − 1)

𝑝௕ + 𝑝௔

2
 

𝛽௔,௕ = ൞

1

4
൫2 ∓ 𝑀௔,௕൯൫𝑀௔,௕ ± 1൯

ଶ
, ห𝑀௔,௕ห < 1

1

2
ൣ1 + 𝑠𝑖𝑔𝑛൫±𝑀௔,௕൯൧, ห𝑀௔,௕ห ≥ 1

(2.22) 

式(2.22)の𝛽௔,௕について，符号は𝑎が下段，𝑏が上段である． 

 
 

2.3.3. 再構築法と制限関数 

セル内の保存量分布を再構築し，流束を計算するセル境界面上の値を計算する．セル



 

10 
 

内の分布を，勾配を用いて線形で再構築する場合には以下の式を用いる． 
𝑸௔௜

ᇱ = 𝑸௔ + 𝛁𝑸௔ ∙ 𝒓௔௜ (2.23) 
𝑸௔௜

ᇱ は再構築された面上の値，𝑸௔はセル平均値，𝛁𝑸௔は勾配，𝒓௔௜はセル中心から面に向

かうベクトルである．(図 2.3 参照) 
 

 
図 2.3  再構築法 

 
非粘性流束を計算する際に使用する値を平均値(𝑸௔，𝑸௕ )から再構築された値(𝑸௔

ᇱ ，𝑸௕
ᇱ  )

にすることで高次精度化ができる．本研究の空間精度には MUSCL 法(27)を用いて 2 次精

度化する．単調性を維持し安定した計算を行うため，制限関数Φ௔を使用する． 

𝑸௔ప′෢ = 𝑸௔ + Φ௔𝛁𝑸௔ ∙ 𝒓௔௜ (2.24) 

本計算では Venkatakrishnan(28)リミタを導入する．セル A でのリミタΦ௔を決める際には，

まずセル A の周りのセルとの最大の差∆𝑸௠௔௫と最小の差∆𝑸௠௜௡を求める． 

∆𝑸୫ୟ୶ = max൫𝑸௡௘௜௚௛௕௢௥ − 𝑸௔൯ 

∆𝑸୫୧୬ = min൫𝑸௡௘௜௚௛௕௢௥ − 𝑸௔൯ (2.25) 

次に，式(2.23)を用いて面𝑖に対する𝑸௔௜
ᇱ を求め，その正負に応じて以下の式を計算す

る． 
∆𝑸 = 𝑸௔௜

ᇱ − 𝑸௔ 

Φ௔௜ =

⎩
⎪
⎨

⎪
⎧

∆𝑸୫ୟ୶
ଶ + 𝜀ଶ + 2∆𝑸∆𝑸୫ୟ୶

∆𝑸୫ୟ୶
ଶ + 2∆𝑸ଶ + ∆𝑸୫ୟ୶∆𝑸 + 𝜀ଶ

 (∆𝑸 > 0)

∆𝑸୫୧୬
ଶ + 𝜀ଶ + 2∆𝑸∆𝑸୫୧୬

∆𝑸୫୧୬
ଶ + 2∆𝑸ଶ + ∆𝑸୫୧୬∆𝑸 + 𝜀ଶ

 (∆𝑸 < 0)

 

(2.26) 

ここで，𝜀ଶ = (𝜅∆𝑥)ଷであり，𝜅は入力値として採用される．セル A に接するすべての面

に対してΦ௔௜を計算し最後にその最小値を計算する． 
𝛷௔ = min(𝛷௔௜) (2.27) 

 
 

2.3.4. 時間積分法 

本計算では，LU-SGS(29)を用いる．1 次後退 Euler 法を用いて，さらに流束の変化をヤ

コビアンで線形近似すると，離散式は以下のように与えられる． 

ቆ
𝑉௜

∆𝑡
𝑰 +

𝜕𝑭௜௝

𝜕𝑸௜
ቇ ∆𝑸௜ = 𝑹௜ (2.28) 

ここで，𝑉௜はセル𝑖の体積，∆𝑡は時間刻み，𝑭௜௝はセル𝑖とセル𝑗の間の流束，∆𝑸௜はセル𝑖の
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保存量ベクトルの変化量，𝑹௜はセル𝑖の非粘性流束である．また，𝜕𝑭௜௝/𝜕𝑸௜はヤコビ行列

である． 

例えば，図 2.4 のようなセル番号の配置の場合を考える．Cuthill-Mckee 法(30)で並び替

えをすると，セル番号は実際このような並び順になる．セル番号 5 について式(23)を書

くと, 

൬0
𝜕𝑭ହଶ

𝜕𝑸ଶ

𝜕𝑭ହଷ

𝜕𝑸ଷ
0

𝑉௜

∆𝑡
𝑰 +

𝜕𝑭ହଶ

𝜕𝑸ହ
+

𝜕𝑭ହଷ

𝜕𝑸ହ
+

𝜕𝑭ହ଻

𝜕𝑸ହ
+

𝜕𝑭ହ଼

𝜕𝑸ହ
0

𝜕𝑭ହ଻

𝜕𝑸଻

𝜕𝑭ହ଼

𝜕𝑸଼
0൰

⎝

⎜
⎜
⎜
⎜
⎜
⎛

∆𝑄ଵ

∆𝑄ଶ

∆𝑄ଷ

∆𝑄ସ

∆𝑄ହ

∆𝑄଺

∆𝑄଻

∆𝑄଼

∆𝑄ଽ⎠

⎟
⎟
⎟
⎟
⎟
⎞

=

⎝

⎜
⎜
⎜
⎜
⎜
⎛

𝑅ଵ

𝑅ଶ

𝑅ଷ

𝑅ସ

𝑅ହ

𝑅଺

𝑅଻

𝑅଼

𝑅ଽ⎠

⎟
⎟
⎟
⎟
⎟
⎞

(2.29)

 

 

 
図 2.4  セルの配置と流束 

 
となる．左辺の流束は 1 次精度を採用する場合，流束は隣り合うセルの値だけで決ま

る．LU-SGS では，この行列を下三角行列 L，対角行列 D，上三角行列 U に分ける．

上の例では，セル番号が 5 より小さいセル番号 2 と 3 が L に属し，セル番号が 5 より

大きいセル番号 7 と 8 が U に属する．非構造格子では，セル番号の並び順でどちらに

属すのかが決まる．式(2.29)の左辺の LDU 分解を行うと， 
(𝑳 + 𝑫 + 𝑼)∆𝑸 ≈ (𝑳 + 𝑫)𝑫ିଵ(𝑫 + 𝑼)∆𝑸 (2.30) 

となる．以下の二段階のステップで解く． 
(𝑳 + 𝑫)∆𝑸∗ = 𝑹        𝑓𝑜𝑟𝑤𝑎𝑟𝑑 𝑠𝑤𝑒𝑒𝑝 
(𝑫 + 𝑼)∆𝑸 = 𝑫∆𝑸∗   𝑏𝑎𝑐𝑘𝑤𝑎𝑟𝑑 𝑠𝑤𝑒𝑒𝑝 (2.31) 

また，ヤコビアン要素の差分は１次精度とし，流束を Rusanov 法(31)で評価する． 
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𝑭௜௝ =
1

2
ൣ𝑭(𝑸௜) + 𝑭(𝑸௝) − 𝜌஺൫𝑸௝ − 𝑸௜൯൧ (2.32) 

のように近似する．ここで𝜌஺は最大固有値の絶対値である．また，図 2.4 に示すような

セル𝑖から外側に向いている法線ベクトルを正の方向としている．この式を用いてヤコ

ビアンを計算すると， 
𝜕𝑭௜௝

𝜕𝑸௜
=

1

2
൬

𝜕𝑭௜

𝜕𝑸௜
− 𝜌஺𝑰൰ ,

𝜕𝑭௜௝

𝜕𝑸௝
=

1

2
ቆ

𝜕𝑭௝

𝜕𝑸௝
+ 𝜌஺𝑰ቇ (2.33) 

となる．これを用いると，対角項の成分において，ヤコビアンの部分がキャンセルし， 

𝐷௜ = ෍ ቌ
𝑉௜

∆𝑡
+

1

2
෍ 𝜌஺௝𝑆௝

௝∈஽(௜)

ቍ 𝑰

௝∈஽(௜)

(2.34) 

のようにスカラーに近似できる．このようにすることにより，行列の反転をなくし，ス

カラーの割り算にすることができる．さらに，スイープ中での計算においても， 
𝜕𝑭௜௝

𝜕𝑸௜
∆𝑸௜ =

1

2
൬

𝜕𝑭௜

𝜕𝑸௜
∆𝑸௜ − 𝜌஺∆𝑸௜൰ ≈

1

2
(𝑭(𝑸௜ + ∆𝑸௜) − 𝑭(𝑸௜) − 𝜌஺∆𝑸௜) (2.35) 

と近似すれば，さらに行列計算の全くない matrix-free の陰解法ができる．最終的に，LU-

SGS 法は以下の二段階のステップで解く． 

∆𝑸∗
௜ = 𝐷௜

ିଵ ቎𝑹௜ −
1

2
෍ ቂቀ𝑭 ቀ𝑸௝ + ∆𝑸∗

௝ቁ − 𝑭൫𝑸௝൯ − 𝜌஺∆𝑸∗
௝ቁ 𝑆௜௝ቃ

௃∈௅(௜)

቏      𝑓𝑜𝑟𝑤𝑎𝑟𝑑 𝑠𝑤𝑒𝑒𝑝 

∆𝑸௜ = ∆𝑸∗
௜ − 𝐷௜

ିଵ 1

2
෍ ൣ൫𝑭൫𝑸௝ + ∆𝑸௝൯ − 𝑭൫𝑸௝൯ − 𝜌஺∆𝑸௝൯𝑆௜௝൧       

௃∈௎(௜)

 𝑏𝑎𝑐𝑘𝑤𝑎𝑟𝑑 𝑠𝑤𝑒𝑒𝑝 

𝜌஺ = 𝑈ሬሬ⃗ ∙ 𝑛ሬ⃗ + c +
2𝜇

𝑅𝑒 𝜌ℎ
,    𝑅௜ = − ෍ൣ𝑭௜௝𝑆௜௝൧

௝∈௜

(2.36) 

 
ここで，式中の流束𝑭は以下の式により求める． 

𝑭(𝑸) =

⎝

⎜
⎛

𝜌𝑢௡

𝜌𝑢௡𝑢 + 𝑝𝑛௫

𝜌𝑢௡𝑣 + 𝑝𝑛௬

𝜌𝑢௡𝑤 + 𝑝𝑛௭

𝜌𝑢௡𝐻 ⎠

⎟
⎞

(2.37) 

𝑢௡は垂直方向速度で，𝑛は垂直方向ベクトルである．前進スイープでは，セル番号 1 番

から最大のセル番号まで順にスイープする．この手法では，セル𝑖に属する面𝑗を Lower

と Upper に分ける．∆𝑸∗はすでに更新されたものを使って計算する．同様に，後退スイ

ープでも更新された∆𝑸を用いて計算する．番号付け方によって，Lower と Upper のバ

ランスが悪くなり，収束性悪化の原因となるので，FaSTAR では Cuthill-Mckee 法を使っ

てセル番号と面番号の並び替えをしている． 

また，CFL 固定の局所時間刻みを用いる場合には， 

∆𝑡 = 𝐶𝐹𝐿
𝑉௜

max(𝜌஺)
(2.38) 

なので， 
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𝐷௜ = ෍ ቌ
𝑉௜

∆𝑡
+

1

2
෍ 𝜌஺௝𝑆௝

௝∈௜

ቍ 𝐼

௝∈௜

= ෍ ቌ
max(𝜌஺)

𝐶𝐹𝐿
+

1

2
෍ 𝜌஺௝𝑆௝

௝∈௜

ቍ

௝∈௜

𝐼 (2.39) 

となる．一方，CFL 固定の統一時間刻みは， 

∆𝑡 = min ൬𝐶𝐹𝐿
𝑉௜

max(𝜌஺)
൰ (2.40) 

のように計算し，すべてのセルの中で最も小さい∆𝑡が採用される． 
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第3章 翼胴融合形状の定義と問題設定 
 

本章では，まず翼胴融合形状(以降，BWB 形状とする) を表現するための形状定義変

数と形状表現法について述べる．これらを用いて表現した小型 BWB 旅客機の概念形状

を示す．その後，形状最適化において空力性能評価を行う際の流体計算条件を示す． 
 

3.1. 形状定義変数 

BWB の形状変数を定義する．He ら(32)によって，2 次元平面における BWB 上下面の

形状変数が提案された．これに対して 3 次元立体空間上で表現するため変数を追加拡張

した．定義した形状変数を表 3.1 に示し，図 3.1 にその定義位置を示す．dv は胴体長に

対する胴体厚みの割合，dv2 は翼端厚みの割合，cb は胴体長さ，cbt は胴体厚み，bt は

ハーフスパン長，ct は翼端での翼弦長，ctt は翼端厚み，cr は翼付け根での翼弦長，crt

は翼付け根厚み，d は機首から翼付け根までの距離，db は胴体底面から翼付け根までの

距離，sba は後退角，da は上反角，n1，n2 は機首形状に係る制御点，n3 は胴体と主翼の

境界である翼胴境界位置に係る制御点である．以上のように形状変数とその位置を定義

すると，BWB 形状は 16 個の変数により立体表現ができる． 
 
 
 
 
 

表 3.1 形状変数 

dv The thickness percentage of body root 

dv2 The thickness percentage of wing tip 

cb The chord of body root 

cbt The thickness of body root 

bt The half span 

ct The chord of wing tip 

ctt The thickness of wing tip 

cr The chord of wing’s root 

crt The thickness of wing’s root 
d The distance of wing’s root from nose 

db The distance of wing’s root from bottom 

sba Sweep-back angle 

da Dihedral angle 

n1, n2, n3 Control points 
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図 3.1 形状変数の定義位置 

 
 

3.2. 形状表現方法 

3.1 節で定義した形状変数に対して，BWB 形状の特徴であるなめらかな曲面を表現す

るために，胴体の対称面から翼胴境界位置までの胴体部にはベジェ曲線を，翼胴境界位

置から翼端までの翼部は直線を用いて，それらの形状変数をつないだ．ベジェ曲線は制

御点を自由に配置することができるため，曲線表現の自由度が高い．ベジェ曲線と直線

を用いて表現した BWB 形状を図 3.2 に示す．赤点は 3.1 節で定義した形状変数の位置

であり，図 3.1 の赤点と対応する．赤線で描かれる曲線𝐿1，𝐿2，𝐿3，𝐿4が 4 点制御ベジ

ェ曲線によって生成される．4 点制御ベジェ曲線は以下の式により表せる． 

𝑃 = (1 − 𝑡)ଷ𝑃஺ + 3𝑡(1 − 𝑡)ଶ𝑃஻ + 3𝑡ଶ(1 − 𝑡)𝑃஼ + 𝑡ଷ𝑃஽          (0 ≤ 𝑡 ≤ 1) (3.1) 
ここで𝑃஺，𝑃஻，𝑃஼，𝑃஽は制御点の座標位置であり，表 3.2 に対応する座標位置を示す．

また𝑡はベジェ曲線の媒介変数であり，𝑡の値が 0 から 1 まで変化することでベジェ曲線

を描くことができる． 
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図 3.2 座標位置とベジェ曲線，直線による BWB 形状表現 

 
表 3.2 式(3.1)でのベジェ曲線と図 3.2 における制御点の対応関係 

 𝑃஺ 𝑃஻ 𝑃஼ 𝑃஽ 

𝐿1 𝑃଴ 𝑃ଵ 𝑃ଶ 𝑃ଷ 

𝐿2 𝑃ସ 𝑃ହ 𝑃଺ 𝑃଻ 

𝐿3 𝑃ଵଶ 𝑃ଵଷ 𝑃ଵସ 𝑃ଵହ 

𝐿4 𝑃ଵ଺ 𝑃ଵ଻ 𝑃ଵ଼ 𝑃ଵଽ 

 
3.1 節で定義した形状変数に対して，図 3.2 で示すようにベジェ曲線と直線により

BWB 形状を表現すると制御点は 24 点となる．定義した形状変数とこれら 24 点の制御

点が連動することで，形状変数の値を変化させると制御点も変化し，なめらかな BWB

形状を表現することが可能である． 

また，胴体部と翼部の断面形状には，スーパークリティカル翼である SC(2)-0712 を

用いた．図 3.3 にその形状を示す．現在の旅客機は一般的に巡航速度がマッハ 0.8 前後

であり，翼表面近傍の流れは局所的に超音速となる．流れが音速を超えると衝撃波を生

成し，造波抵抗が生まれる．そのため，翼表面において衝撃波発生を抑制する翼型が望

ましい． 

スーパークリティカル翼は NASA で開発された，遷音速域と低速域の両方で十分な

性能を持つ翼型を研究する中で得られた翼型である(33)．その特徴として翼上面側には反

りがなく平らに近い形状で，翼下面側には後端部にキャンバーがある．この平坦な上面
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側は超音速域を翼後端側に広げることで衝撃波発生位置を下流側へ遅らせ，衝撃波を緩

和することで造波抵抗の低減に役立つ．現在の旅客機は遷音速で巡行飛行を行うが，本

研究における BWB 機も旅客機を想定することから，このスーパークリティカル翼が適

すると考える．また，唐澤らによる検討により，スーパークリティカル翼のうち，SC(2)-

0712 翼を用いることとした(19)．この翼型を胴体部と翼部の断面形状とし，その翼弦長

と翼厚は形状定義変数の値とそれに対応するベジェ曲線によって変化させる． 
 
 

 
図 3.3 SC(2)-0712 翼型 

 
 

3.3. 概念形状 

本研究では，100 人乗り小型 BWB 旅客機を想定し，その必要空間をキャビンとする．

キャビンに関するサイズなどは従来形状であるリージョナルジェット機である MSJ(34)

などの値を参考にする．小型 BWB 旅客機と MSJ のキャビン諸元を表 3.3 に示す．キャ

ビン高さは MSJ が 2.03[m]であり，ほかのリージョナルジェット機においてもエンブラ

エル E190 は 2[m]，ボンバルディア CRJ1000 は 1.89[m]であることから，本研究では 2[m]

とする．また，座席ピッチ，座席幅，通路幅は文献 (35)での値を参考に，それぞれ 80[cm]，

50[cm]，50[cm]とする．キャビン幅については，BWB 形状は正面から見たとき，胴体部

断面形状が楕円形である．そのため，機内を与圧すると円形断面に比べ，機体内外の圧

力差による力に弱いという構造上の問題点がある．その問題点を克服するため，リブを

設置し，内部圧力からの負荷に耐えられるよう設計する必要がある．座席幅，通路，リ

ブ，備品の幅を確保するため，キャビン幅を 6.1[m]とした．以上の値を用いると 1 列に

9 席と 2 通路を配置できる．これを 12 列とすることで 100 席を確保し，9.6[m]×6.1[m]

のキャビンを配置することとした． 

図 3.4 に概念形状の平面図を示す．機体サイズは Boeing/NASA が研究している大型

機向け BWB 機の実験機 X-48B (36)を参考にキャビンが収まるように設定し，胴体長さは

28[m]，スパンは 36[m]とした．このスパン長さは客席数が同程度の TAW と同等の大き

さであり，地方空港での運用も可能である． 

以上の値を用いて CAD モデルを生成した．図 3.5 では CAD モデルの三面図を示し，

そのうち BWB 形状内部にある赤色の箱型形状は表 3.3 の値を満たしたキャビンを示し

ている．  
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表 3.3 キャビン諸元 

 Concept BWB MSJ 

Height [m] 2 2.02 

Seats pitch [cm] 80 78.4 

Seats width [cm] 50 47 

Aisle width [cm] 50 46 

Cabin width [m] 6.1 2.76 

Depth [m] 9.6 (0.8×12) - 

 

 
(a)全体図 

 

 
(b)キャビン内 

図 3.4 概念形状の平面図 



 

19 
 

 
(a)平面図 

 

 
(b)側面図 

 

 
(c)正面図 

図 3.5 三面図 
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3.4. 流体の計算条件 

本節では，BWB 形状の空力性能評価の際に行う数値流体計算の計算条件を示す． 
 

3.4.1. 主流条件 

主流条件を表 3.4 に示す．高度 10,000[m]を M=0.8 で巡航飛行すると想定し，静温は

223.252[K]，静圧は 26,499[Pa]とした．また，迎角は AoA=2[deg]とした． 
 

表 3.4 主流条件 

Mach number [-] 0.8 
Temperature [K] 223.252 
Pressure [Pa] 26499 
Angle of attack [deg] 2 

 
 

3.4.2. 計算格子 

本計算で用いた計算格子を図 3.6 に示し，計算対象である BWB 機の表面計算格子を

図 3.7 に示す．BWB 機は胴体中心部を対称とした半裁モデルを用いた．計算領域は BWB

機の全長を L としたとき，主流方向は前後 25L ずつ 50L，スパン方向には胴体中心から

50L，高さ方向には上下 25L ずつ 50L とした．格子数は約 280 万点，計算対象まわりの

表面格子最小サイズは 0.035[m]，表面格子最大サイズは 0.070[m]である． 
 

 
図 3.6 計算格子 
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図 3.7 表面格子 

 

 

3.4.3. 境界条件 

境界名を図 3.8 に示し，境界条件を表 3.5 に示す．流入面を｢Upstream｣，計算対象を

｢BWB｣，対象面を｢Symmetry｣，流出面を｢Downstream｣，計算対象の上の面を｢Upper｣，

下の面を｢Lower｣，対称面と向かい合う面を｢Side｣とする． 

境界条件は，｢Upstream｣は一様流条件，｢Body｣は滑り壁条件，｢Symmetry｣は対称境界，

｢Downstream｣は外挿条件，｢Upper｣，｢Lower｣，｢Side｣はリーマン境界条件とする． 
 

 
図 3.8 境界名 
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表 3.5 境界条件 

Upstream Uniform flow boundary condition 

BWB Slip wall boundary condition 

Symmetry Symmetry boundary condition 

Downstream Extrapolation boundary condition 

Upper Riemann boundary condition 

Lower Riemann boundary condition 

Side Riemann boundary condition 
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第4章 小型 BWB 旅客機の形状最適化計算 
 

本章では，3 章で定義した小型 BWB 旅客機の形状最適化計算を 2 章の数値計算法を

用いて行い，その結果を示す． 
 

4.1. 目的関数と制約条件 

本最適化計算での目的関数は揚抗比(Lift by drag：L/D)とし，その最大化を目的とする．

制約条件は，設計変数の設計空間とベジェ曲線制御点位置の大小関係とする．設計空間

は次節で述べる．ベジェ曲線制御点位置は，n1 が n2 より大きくなる場合，または n2 が

n3 より大きな値となる場合，BWB 形状が保てなくなる可能性があることから制約条件

として設けた． 
 

 𝑀𝑎𝑥𝑖𝑚𝑖𝑧𝑒 𝐿 𝐷⁄  

(4.1) 
 𝑠𝑢𝑏𝑗𝑒𝑐𝑡 𝑡𝑜 

⎩
⎪
⎪
⎪
⎪
⎨

⎪
⎪
⎪
⎪
⎧

10 ≤ 𝑑𝑣 ≤ 18
6 ≤ 𝑑𝑣2 ≤ 13

2 ≤ 𝑐𝑡 ≤ 7
12 ≤ 𝑐𝑟 ≤ 18

0 ≤ 𝑑 ≤ 9
38 ≤ 𝑠𝑏𝑎 ≤ 42
0 ≤ 𝑑𝑎 ≤ 7.5
3.6 ≤ 𝑛1 ≤ 9
4 ≤ 𝑛2 ≤ 10
8 ≤ 𝑛3 ≤ 18

𝑛1 < 𝑛2
𝑛2 < 𝑛3

 

 
 

4.2. 設計変数 

本最適化計算で使用した設計変数の設計空間を表 4.1 に，設計変数の位置を図 4.1 に

示す．BWB 形状を定める変数のうち，胴体長に対する胴体厚みの割合 dv，翼端の翼弦

長に対する翼端厚みの割合 dv2，翼端での翼弦長 ct，翼付け根での翼弦長 cr，機首から

翼付け根までの距離 d，後退角 sba，上反角 da，機首形状に係るベジェ曲線制御点 n1，

n2，胴体と主翼の境界である翼胴境界位置に係るベジェ曲線制御点 n3 の 10 個を設計変

数とする． 

各設計空間に関しては，胴体厚みの割合はキャビンを収めるために必要な最低限の高

さを確保するために下限値は 10[%]，上限値はそこから 8[%]までとした．翼端厚みの割

合は下限値を 6[%]，上限値を 13[%]とし，翼端での翼弦長は下限値を 2[m]，上限値を

7[m]とした．翼付け根翼弦長は下限値を 12[m]，上限値を 18[m]とした．機首から翼付

け根までの距離は 0[m]から 9[m]とし，翼付け根翼弦長 cr と機首から翼付け根までの距

離 d がいずれも上限値の場合でも胴体に収まる値としている．後退角は TAW がおよそ
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40[deg]であることから，その値を中心に大小 2[deg]とした．機首形状に係る制御点 n1

は 3.6[m]から 9[m]，n2 は 4[m]から 10[m]，胴体と主翼の境界である翼胴境界位置に係

る制御点 n3 は 8[m]から 18[m]とした．上反角は 0[deg]から 7[deg]とした． 

また，その他の形状変数の値を表 4.2 に示す．胴体長さとスパン長は 3 章で示したよ

うにそれぞれ 28[m]，18[m]とした．胴体厚み cbt，翼端厚み ctt，胴体底面から翼付け根

までの距離 db は設計変数が含まれた従属的な形状変数であり，設計変数値が変化する

ことでこれらの値も変化する．翼付け根は中翼機となるように位置を設定した． 
 

表 4.1 設計変数の設計空間 

Parameter Lower value Upper value 
dv 10 18 
dv2 6 13 
ct 2 7 
cr 12 18 
d 0 9 

sba 38 42 
da 0 7.5 
n1 3.6 9 
n2 4 10 
n3 8 18 

 
表 4.2 その他の形状変数の値 

dv design variable 1 crt (crt = ctt) 

dv2 design variable 2 d design variable 5 

cb 28[m] db (db = cbt/2 – ctt) 

cbt (cbt = cb×dv) sba design variable 6 

bt 18[m] da design variable 7 

ct design variable 3 n1 design variable 8 

ctt (ctt = ct×dv2) n2 design variable 9 

cr design variable 4 n3 design variable 10 

 

 
図 4.1 使用した設計変数の位置 
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4.3. 最適化条件  

実験計画法でのサンプル点は 125 点とした．収束判定は最適値探索において𝑖回目と

𝑖 − 1回目の設計変数値がほぼ一致したときとした． 
 
 

4.4. 結果  

4.4.1. 収束確認 

実験計画法におけるサンプル点を 125 点とし，その後最適値探索を行った結果，44 回

目で収束した．合計で 169 の BWB 形状に対して CFD を実行し，総計算時間は約 84.7

時間となった．使用した計算機のプロセッサは，Intel Xeon Gold 6242R(3.10GHz・20 コ

ア)の 2CPU であり，CFD は 32 並列で行った．図 4.2 にサンプル点と最適値探索での

L/D の経過を示す．(a)より，サンプル計算では L/D の値にばらつきがあり，およそ L/D=8

から 18 程度となる BWB 形状を計算することができている．(b)より，最適値探索では

1回目からL/D=20を超える高いL/DであるBWB形状を計算できていることがわかる．

最適値探索が進むにつれて，L/D のばらつきが小さくなり，最適値探索が 25 回目

(Step=150)を越えてから L/D=21.2 あたりで収束していることが分かる． 

次に，最適値探索における設計変数の収束状況を図 4.3 に示す．図より設計変数

dv，n1，n2 は最適値探索において，すべての形状で同じ値を取っていることが分か

る．まだ dv2，d，sba，n3 についても値が偏っており，いくつかの形状でのみ境界値

とは離れた値を取っていることが分かる．da は上限値と下限値に集中しており，ct と

cr は比較的ばらつきがあり，ct に関しては下限値側に，cr に関しては上限値側に集中

していることがわかる．図 4.4 では最適値探索での各設計変数と L/D の結果を平行座

標表示(Parallel Coordinate Plot：PCP)により示す．PCP は，各設計変数の軸を平行に並

べ，各 BWB 形状を一本の線として描画することで，BWB 形状間の傾向を調べる，多

変量データの視覚化に用いられる手法である．図 4.4 より，図 4.3 と同様に dv と n1，

n2 の値は下限値のみを取っていることがわかる．傾向としては dv2 が下限値に集中

し，ct は 4.5 から 5.5 のあたりに分布している．また，cr，sba，d は下限値を数回探索

しており，多くが上限値を探索したことがわかる． 

ここまで，L/D と設計変数の収束を確認してきたが，サンプル点での結果を用いた

最適値探索では多くの設計変数が絞られた範囲または一定の値のみをとることが確認

できた． 
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(a)サンプル点(赤)と最適値探索(青)の L/D 経過      (b)最適値探索のみ 

図 4.2 サンプル 125 点，最適値探索 44 回の L/D 経過 
 

図 4.3 最適値探索における各設計変数と L/D の散布図 

(縦軸：L/D，横軸：各設計変数) 
 

4.4.2. 最適形状 

本最適化計算で得られた最適値での設計変数値と L/D の結果値を表 4.3 に示す．ま

た，サンプル点での L/D が最高値となった形状を「サンプル最高値」とし，比較のため，

その結果も並べて表 4.3 に示す．表 4.1 の設計変数の設計空間を参照すると，最適値は

ct を除く 9 個の設計変数が設計空間の境界値となったことがわかる．9 個の設計変数の

うち，dv，dv2，da，n1，n2，n3 の 6 変数が下限値となった．また，cr，d，sba が上限

値という結果を得た．翼端での翼弦長 ct のみ，境界値ではなく設計空間内に最適値と

なる値をもつことが確認できた．特に，胴体厚みに係わる dv と胴体部の横幅を決める

変数 n1，n2，n3 は下限値となり，より小さい値を取ることで主流方向からの投影面積

をより小さくしている．その結果，抵抗の低減につながったと考えられる．翼の厚みに

係わる dv2 は下限値となり，後退角 sba が上限値となったことから，翼厚を小さくし後

退角を大きくとっており，翼前縁での衝撃波緩和につながり，造波抵抗の低減がなされ

たと考えられる．翼の配置位置を決定する d が大きな値となった要因としては，翼が胴

体後方に配置されることで後縁部において胴体と翼の接合部での凹みをなくし，より大
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きな翼面積を形成している．また，翼が後方に下がるほど，機首から翼胴境界位置への

形状が先細りになり，主流に沿う形状になった．翼に係わる設計変数のうち，cr が上限

値となった．これも同様に翼面積を大きくしている．より大きな翼面積を持つことで揚

力をより多く得ようとしているものと考えられる．最適値は L/D=21.21 という結果とな

り，TAW が L/D=18 程度であることから，高い値である形状が得られた．サンプル点で

の最高値と比べると，揚力係数としては低下したものの，抗力係数の減少幅が大きいこ

とから，結果として L/D としては高い値となった． 
 

 
図 4.4  PCP による最適値探索での各設計変数と L/D の推移 

 
表 4.3 最適値とサンプル点での最高値の設計変数値と L/D の比較 

Parameter Optimum Sample best 
dv 10.0 10.1 
dv2 6.00 6.48 
ct 4.61 3.73 
cr 18.0 12.1 
d 9.00 8.81 

sba 42.0 38.8 
da 0.00 4.75 
n1 3.60 4.15 
n2 4.00 4.69 
n3 8.00 15.1 
Cl 0.176 0.196 
Cd 0.829e-02 0.109e-01 
L/D 21.21 17.92 
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4.4.3. 表面圧力係数分布とマッハ数分布の比較 

図 4.5 に最適値とサンプル最高値の表面圧力係数分布を示し，比較する．図 4.5 の左

側にサンプル最高値，右側に最適値の機体形状を配置している．(a)では上面図を示して

おり，サンプル最高値では翼前縁から胴体にかけて負圧領域が広がっているが，最適値

ではその負圧領域が翼前縁付近のみとなっている．(b)は下面図であり，サンプル最高値

での負圧領域が，最適値では縮小していることが分かる．また，前小節において言及し

た通り，機首形状が先細りとなっていること，胴体が小さく，翼が胴体後方に配置され

ていることから翼面積を大きくしていることがわかる．(c)には正面図を示す．胴体厚み

は近い結果となったため正面からの厚みはほとんど変わらないが，最適値の方がサンプ

ル最高値と比べて胴体が小さいため，正面投影面積が小さくなっていることが分かる．

また，サンプル最高値は上反角がついていることがこの図よりわかる． 

図 4.6 に最適値とサンプル最高値のマッハ数分布を示し，比較する．図 4.6 の左側に

サンプル最高値，右側に最適値の機体形状を配置している．(a)では上面図を示しており，

サンプル最高値と比べ，最適値では翼前縁の超音速域がわずかに縮小していることが確

認できる．サンプル最高値と比べて最適値では胴体から翼胴境界位置にかけて，M=0.9

付近の領域が縮小していることがわかる．(b)には下面図を示す．最適値では速度が速い

領域が縮小し，翼部では M=0.6 から 0.7 となる領域が広がっている．(c)では正面図を示

す．サンプル最高値では正面図においても上面側に主流より高速な領域を確認できる． 
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(a)上面側 

 
(b)下面側 

 
(c)正面図 

図 4.5 サンプル最高値(左)と最適値(右)の表面圧力係数分布 
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(a)上面側 

 
(b)下面側 

 
(c)正面図 

 
図 4.6 サンプル最高値(左)と最適値(右)のマッハ数分布 
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4.4.4. Cp 線図の比較 

図 4.7 にサンプル最高値と最適形状での Cp 線図取得位置を提示し，図 4.8 に各位置

での Cp 線図とその位置での断面翼形状を示す．図 4.8 での断面翼形状はそれぞれのコ

ード長で正規化している．サンプル最高値の結果を青線，最適値の結果を赤線で示す．

(a)では胴体中心からスパン方向に 1.8[m](スパン 1[%]位置)での Cp 線図と断面翼形状を

比較する．断面翼形状に関しては，最適形状の方がわずかに薄く，後方の逆圧力勾配が

わずかに後端にシフトしていることがわかる．(b) 翼胴境界位置(胴体中心から 8[m]位

置)での Cp 線図と断面翼形状を比較する．断面翼形状を比較すると，最適形状での翼厚

がサンプル最高値と比べて半分近くとなっている．そのため，前縁半径が小さくなり，

かつ BWB 機全体として迎え角を 2[deg]としていることから，急激な圧力低下が発生し，

翼前縁上側では流れが急激に変化したと考えられる．(c)では翼端(スパン方向 99[%]位

置)での Cp 線図と断面翼形状を比較する．断面形状に大きな差はなく，わずかに最適値

の方が大きな翼厚である．そのため翼前縁部においては，最適値の方が圧力の変化がゆ

るやかであることがわかる．最適値とサンプル最高の Cp 線図での比較において，いず

れの位置でも上面と下面の圧力差，すなわち揚力が低下していることが図 4.8 よりわか

る． 
 
 

 
図 4.7 サンプル最高値(左)と最適値(右)の Cp 線図取得位置 
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(a)胴体中心付近 

 
(b)翼胴境界位置(胴体中心から 8[m]位置) 

 
(c)翼端(スパン方向 99%位置) 

図 4.8 サンプル最高値(左)と最適値(右)の Cp 線図 
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4.5. 最適化結果と考察 

本章では，ベイズ最適化を用いて形状最適化計算を行った．結果として，L/D=21.21

の高揚抗比を持つ機体を得ることができ，収束した最適値探索結果を得られた．サンプ

ルにおいて最高の L/D を得た機体と比較を行い，形状の違いから L/D の向上を確認す

ることができた．サンプル最高値と比べ，最適値では翼面積が増加したが，翼上下面で

の圧力差の低下していることから，揚力係数が低下したものと考えられる．それ以上に

抗力係数が低減した要因としては，胴体部の正面投影面積縮小と先細りである機首形状

による圧力抵抗の低減と考えられる．また，翼部での小さな翼厚と大きな後退角により，

衝撃波緩和による造波抵抗低減も寄与していると考えられる．揚力係数が低下した結果

となったが，実際に得られる揚力と抗力に関しては最終章で言及する． 

最適値での設計変数値より，胴体に関しては設計空間の下限値となった．これは高い

L/D を求めると胴体の体積は必要最低限となることがわかる．胴体に関して，断面翼型

形状に関しては，本最適化計算では考慮していない．そこで断面翼型形状を変更した場

合，L/Ｄが向上するか調査を行った．その結果を 5 章で示す．また，翼端翼弦長が 4.6[m]

という大きな値となった．これにより，翼端渦生成による誘導抵抗の増大が予想される．

翼端に対して，ウィングレットを付加させ，L/D に誘導抵抗を低減することが可能か検

討した．その結果を 6 章で示す． 
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第5章 胴体断面翼型形状の検討 
 

4 章での最適化計算では，小型 BWB 旅客機の胴体体積は必要最低限の大きさが確保

された．しかし，胴体に関する設計変数はスパン方向と胴体厚みとしていた．そこで本

章は，胴体の断面翼形状を変更し，L/D が向上するか調査を行った．その結果を示す．

翼部に関しては断面翼型を変更すると，4 章で得られた翼端での翼弦長(ct)や翼端での

翼厚割合(dv2)，後退角(sba)など，翼に関わる設計変数の最適結果が変化する可能性があ

るため 4 章と同様とする．  
 

 

5.1. 検討翼型形状の諸元 

5.1.1. 翼型断面形状 

3 章で示した通り，現状小型 BWB 旅客機に適用している胴体の断面翼型は SC(2)-

0712 翼型である．この BWB 機は M=0.8 で巡航飛行を想定することから，遷音速域で

の飛行であり衝撃波の生成が予想される．衝撃波生成の抑制が期待できる翼型はスーパ

ークリティカル翼であることから，比較を行う翼型もその中から選択した．図 5.1 に現

在用いている SC(2)-0712 を，図 5.2 に比較に用いる翼型を示す．比較に用いる翼型は

SC(2)-0012，SC(2)-0412，SC(2)-0612 の三種類(33)である．いずれの翼型もスーパークリ

ティカル翼であり，その特徴として上面がフラットに近い形状であること，SC(2)-0012

以外は下面後方にキャンバーを持つことなどである．また，比較を行う翼型はすべて翼

厚が 12[%]であるものを使用する．それぞれの翼型の違いは最大キャンバーとその位置

である．その違いを表 5.1 にまとめる．SC(2)-0412，SC(2)-0612，SC(2)-0712 の順に最大

キャンバーが大きくなっており，その位置に関してはコードの SC(2)-0412 は 83[%]位

置，SC(2)-0612 と SC(2)-0712 は 81[%]位置となっている．これらの翼型を BWB 形状の

胴体部に適用させる． 
 
 

表 5.1 比較する翼型の違い 

Body airfoil Maximum camber [%] 
The position of maximum camber 

([%] of chord) 

SC(2)-0712 (present airfoil) 2.2 81 

SC(2)-0012 0 0 

SC(2)-0412 1.3 83 

SC(2)-0612 1.9 81 
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(a) SC(2)-0712 

 
(b) SC(2)-0712 

 
(c) SC(2)-0712 

図 5.1 比較を行う翼型 
 

 
図 5.2 現在使用している SC(2)-0712 

 
 
 

5.1.2. 翼胴境界位置の設定 

比較を行う翼型を BWB 形状の胴体部に適用させる．4 章の結果より，胴体部を機体

中心(y=0)から翼胴境界位置となる設計変数 n3(y=8.0)とする．翼胴境界位置から翼端ま

でを翼部とし，翼部の断面翼型には今まで通り SC(2)-0712 を適用する．翼胴境界位置

から翼端までは連続的に翼型が変化し，翼端において SC(2)-0712 の形状となる． 

図 5.3 に胴体部と翼部の配置を示す．描かれている BWB 形状は前章の最適形状であ

り，胴体中心からスパン方向 8[m]位置にある翼胴境界位置までが胴体部であり，翼胴境

界位置から翼端までを翼部としている． 
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図 5.3 胴体部と翼部の配置 

 
 

5.2. 比較翼型の検討結果 

5.2.1. 空力係数評価 

前節で提示した翼型をそれぞれ胴体部に適用させて CFD による空力性能評価を行っ

た結果を表 5.2 に示す．現在の SC(2)-0712 を適用させた BWB 形状での L/D 値を比較す

ると， SC(2)-0012 と SC(2)-0412 を適用させた BWB 形状では L/D が 0.5 程度向上した．

また，SC(2)-0612 を適用させた BWB 形状に関しては，L/D がわずかに低下した結果と

なった．揚力係数 Cl と抗力係数 Cd について比較すると，SC(2)-0012 は Cl 値が低下し

たものの，それ以上に Cd が減少し，結果として L/D は上回る結果となった．SC(2)-0412

については，Cd がわずかに増加したが，Cl も増加したため，SC(2)-0712 の L/D を上回

る結果となった．SC(2)-0612 に関しては，Cl と Cd のいずれも増加し，Cd のほうが大

きく増加した結果，L/D としては減少する結果となった． 

以降の小節において，現状の SC(2)-0712 を胴体に適用させた BWB 形状と SC(2)-0012

を適用させた形状の比較を行い，胴体断面翼形状の違いを考察する．その際，SC(2)-0712

を適用させた BWB 形状を「0712 形状」，SC(2)-0012 を「胴体 0012 形状」と呼ぶことと

する． 
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表 5.2 比較した翼型の空力性能結果 

Body airfoil Cl Cd L/D 

SC(2)-0712 (present airfoil) 0.176 0.829e-02 21.21 

SC(2)-0012 0.140 0.642e-02 21.85 

SC(2)-0412 0.188 0.866e-02 21.74 

SC(2)-0612 0.200 0.100e-01 20.03 

 
 
 

5.2.2. 表面圧力係数分布とマッハ数分布の比較 

図 5.4 に 0712 形状と胴体 0012 形状の表面圧力分布を示し，比較する．図 5.4 の左側

に 0712 形状，右側に胴体 0012 形状を配置している．(a)では上面図を示しており，胴体

部後方において，0712 形状と比べ，胴体 0012 形状では負圧領域が前方にシフトしてい

ることがわかる．これは胴体部の断面翼型が変化し，胴体部後端が上がっているためと

考えられる．(b)は下面図であり，ほとんど違いが確認されない．(c)は正面図であり，こ

ちらも大きな違いは確認できない． 

図 5.5 に 0712 形状と胴体 0012 形状のマッハ数分布を示し，比較する．(a)では上面図

を示しており，翼前縁の高マッハ数領域がわずかに減少していることがわかる．また胴

体部においても，胴体後方まで広がっていた高マッハ数領域が中央部のみとなっている

ことがわかる．(b)では下面図であり，胴体部において高マッハ数領域が後方まで伸びて

いることが確認できる．また，0712 形状において翼部中央付近にある M=0.6 から 0.7 の

領域が胴体 0012 形状では M=0.7 から 0.8 程度に速くなっていることが確認できる．(c)

は正面図であり，大きな違いはみられない． 

図 5.6 では 0712 形状，図 5.7 では胴体 0012 形状の翼上面での衝撃波の様子を示す．

いずれの図においても，胴体表面に圧力係数分布を示し，マッハ数が𝑀 ≥ 1となる領域

を衝撃波として赤色で示している．図 5.6 より，0712 形状では翼前縁の広範囲にわたっ

て衝撃波が生成されていることが確認できる．図 5.7 において，胴体 0012 形状では翼

胴境界位置から翼部の中央部付近にかけて衝撃波が生成されていることがわかる．胴体

断面翼形状を変化させたことで翼胴境界位置から翼端までの断面形状も連続的に変化

していることから，翼部での形状にも変化があり，結果として衝撃波が緩和されたもの

と考えられる．そのため，抵抗係数が大きく低下し，L/D 向上につながった．  
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(a)上面側 

 
(b)下面側 

 
(c)正面図 

図 5.4 0712 形状(左)と胴体 0012 形状(右)の表面圧力係数分布 
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(a)上面側 

 
(b)下面側 

 
(c)正面図 

図 5.5 0712 形状(左)と胴体 0012 形状(右)のマッハ数分布 
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(a)全体図 

 
(b)翼上面拡大図 

図 5.6 0712 形状の翼上面での衝撃波の様子 

(胴体：表面圧力係数，衝撃波：赤) 
 

 
(a)全体図 

 
(b)翼上面拡大図 

図 5.7 胴体 0012 形状の翼上面での衝撃波の様子 

(胴体：表面圧力係数，衝撃波：赤) 
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5.2.3. Cp 線図の比較 

図 5.8 に 0712 形状と胴体 0012 形状での Cp 線図取得位置を示し，図 5.9 に各位置で

の Cp 線図とその位置での断面翼形状を示す．図 5.8 での断面翼形状はそれぞれのコー

ド長で正規化している．0712 形状の結果を青線，胴体 0012 形状の結果を赤線で示す．

(a)では胴体中心からスパン方向に 1.8[m](スパン方向 1[%]位置)での Cp 線図と断面翼形

状を比較する．断面翼形状に関してはキャンバーの違いが見て取れる．Cp 線図を比べ

ると，0712 形状ではコード長 50[%]から後端にかけて上下面で圧力差が生じ，揚力を得

られていたが，胴体 0012 形状ではキャンバーのない対称翼であるため，圧力差の大き

さに差が生じた．(b)では胴体中心から 8[m]位置である，翼胴境界位置での Cp 線図と断

面翼形状を比較する．Cp 線図について比較すると，翼前縁での流体のよどみの強さに

変化はないといえる．しかし，コード長 50[%]から後端にかけては胴体 0012 形状での

上下面での圧力差が 0712 と比べ小さいことがわかる． 

(c)は翼端(スパン方向 99[%]位置)で比較する．翼端での断面形状は本来，いずれの形

状でも SC(2)-0712 が適用されているはずである．しかし，(c)からわかる通り，形状に

差が生じている．これは本章において BWB の CAD モデルを生成するソフトウェア

OpenSCAD の形状表現方法を変更したためである．4 章では凸包(37)という方法を用いて

いたため，意図せず翼型下面側のキャンバーを表現できていなかった．そこで本章での

計算の際，表現方法を「Polyhedron(多面体)」(37)に変更したところ，翼下面部でのキャン

バーの正確な表現が可能となった．Cp 線図を比較すると，胴体 0012 形状はわずかに前

縁での圧力の低下が弱まり，後縁近くにおいて下面での圧力上昇がみられる．結果とし

て 0712 形状と比べ，より大きな揚力が得られている．Cp 線図の比較において，断面翼

型の変化を確認できたが，胴体付近と翼胴境界位置のいずれも上面と下面の圧力差が小

さくなっており，揚力が低下していることがわかる． 
 

 
図 5.8 0712 形状(左)と胴体 0012 形状(右)の Cp 線図取得位置 
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(a)胴体中心付近(スパン方向 1[%]位置) 

 
(b)翼胴境界位置(胴体中心から 8[m]位置)  

 
(c)翼端(スパン方向 99%位置) 

図 5.9 0712 形状(青)と胴体 0012 形状(赤)の Cp 線図 
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5.3. 検討結果と考察 

本章では，胴体部の断面形状についてスーパークリティカル翼である SC(2)-0012，

SC(2)-0412，SC(2)-0612 を比較対象として用いた．胴体部の断面形状のみを変更し，翼

部に関しては変更をせず SC(2)-0712 を用いた．各翼型を胴体に適用させ，CFD による

空力性能評価を行った結果，SC(2)-0012 と SC(2)-0412 を胴体に適用させた BWB 形状は

L/D が向上した．マッハ数分布を比較すると，翼部前縁での衝撃波が緩和されたことが

確認できた． 

本研究では，巡行時の迎角を 2[deg]とするトリム飛行を想定している．そのため，胴

体部に対称翼である SC(2)-0012 を適用させても，揚力を得られている．また，BWB 形

状は胴体部においても揚力が得られることが利点の一つである．今回の結果では，

SC(2)-0012 を胴体部に適用させた場合，胴体部での揚力はあまり期待できず，L/D は向

上したものの揚力係数は低下している．胴体で揚力を得ることを求め，または巡行時迎

角の変更を考慮するのであれば，L/D としてはわずかに低下するが，SC(2)-0412 を胴体

に適用させた BWB 形状が選ばれる可能性はある．いずれにせよ，胴体の断面翼型形状

を変更した結果，L/D が向上することがわかった． 
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第6章 ウィングレットの形状最適化計算 
 

4 章での最適化計算による結果より，小型 BWB 旅客機の最適形状での翼端翼弦長は

4.6[m]となった．翼端では翼端渦の生成による誘導抵抗が発生するが，翼端翼弦長が大

きい場合，より強い翼端渦の生成が予測される．そこで本章では，翼端に対してウィン

グレットを付加させ，翼端渦の生成を抑制し誘導抵抗を低減できるか調査を行った．そ

の結果を示す．  

 

6.1. ウィングレットの形状 
4 章での結果から翼端翼弦長は 4.6[m]であり，小型機サイズにおいてこれほど大きな

翼端翼弦長を持つ機種はない．そのため，ウィングレットの形状を定義し，形状最適化

計算を行うことで，小型 BWB 旅客機に適するウィングレット形状を取得するものとす

る． 
 

6.1.1. ウィングレットの形状定義変数 
ウィングレット形状を定義するため，変数を定義する．現在，従来型 TAW のウィン

グレットとして用いられている形状を参考(38)に変数を定義した．形状変数を表 6.1 に示

し，その定義位置を図 6.1 に示す．dv3 はウィングレットのスパン方向長さの機体全体

のスパンに対する割合，wls はウィングレットのスパン方向長さ，wll は翼端前縁からの

ウィングレットの主流方向長さ，wlh は翼端底面からのウィングレットの高さである．

また，n4，n5，n6，n7 は xy 平面上においてウィングレットを曲線で描くための制御点

であり，n4 と n5 はウィングレット前縁側の制御点，n6 と n7 は後縁側の制御点である．

同様に，n8，n9，n10，n11 は zy 平面上においてウィングレットを曲線で描くための制

御点であり，n8 と n9 はウィングレット下面側の制御点，n10 と n11 は上面側の制御点

である．以上のように形状変数とその位置を定義すると，ウィングレットは 12 個の変

数により立体表現ができる． 
 

表 6.1 形状変数 

dv3 The length percentage of winglet 

wls The winglet span 

wll The winglet length 

wlh The winglet height 

n4, n5, n6, n7 Control points of xy-plane 

n8, n9, n10, n11 Control points of zy-plane 
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図 6.1 ウィングレットの形状変数の定義位置 

 
 

6.1.2. 形状表現法 
定義した形状変数に対して，ウィングレットを曲線で表現するため，ウィングレット

前縁と後縁，下面と上面をそれぞれベジェ曲線で結ぶ．図 6.2 にベジェ曲線により描か

れたウィングレットを示す．赤点は 3 章と前小節で定義した形状定義変数の位置であ

り，図 6.1 の赤点と対応する．赤線で描かれる曲線𝐿5，𝐿6，𝐿7，𝐿8は 3 点制御ベジェ曲

線により生成される．3 点制御ベジェ曲線は以下の式より表せる． 

𝑃 = (1 − 𝑡)ଶ𝑃஺ + 2𝑡(1 − 𝑡)𝑃஻ + 𝑡ଶ𝑃஼          (0 ≤ 𝑡 ≤ 1) (6.1) 
ここで𝑃஺，𝑃஻，𝑃஼は制御点の座標位置であり，表 6.2 に対応する座標位置を示す．図

6.2 で示すように，ベジェ曲線によりウィングレット形状を表す制御点は 10 点となる．

定義した形状変数により，これらの制御点が変動することでウィングレットの形状変形

が可能となる． 
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図 6.2 座標位置とベジェ曲線によるウィングレットの形状表現 

 
 
 

表 6.2 式(6.1)でのベジェ曲線と図 6.2 における制御点の対応関係 

 𝑃஺ 𝑃஻ 𝑃஼ 

𝐿5 𝑃ଽ 𝑃ଶସ 𝑃ଶ଺ 

𝐿6 𝑃ଵ଴ 𝑃ଶହ 𝑃ଶ଺ 

𝐿7 𝑃ଶଵ 𝑃ଶ଻ 𝑃ଶଽ 

𝐿8 𝑃ଶଶ 𝑃ଶ଼ 𝑃ଶଽ 

 
 

6.2. 目的関数と制約条件 
これまでにウィングレットの形状定義を行った．このウィングレットに対して形状最

適化計算を行い，小型 BWB 旅客機に最適なウィングレット形状を取得する．その後，

得られたウィングレットが誘導抵抗を低減し，L/D の向上に寄与するか確認する． 

ウィングレットの形状最適化計算において，目的関数を L/D とし，その最大化を目的

とする．制約条件は設計変数の設計空間とベジェ曲線制御点位置とし，式(6.2)に示す．

設計空間に関しては次節で述べる．ベジェ曲線制御点に関する制約としては，曲線の中

央に位置する制御点(式(6.1)における𝑃஻ )が曲線の端点(式(6.1)における𝑃஺と𝑃஼ )を超えな

い範囲となる制約と，曲線が交わりウィングレットの厚みがなくなることで形状が生成
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できなくなることがない大小関係としている．式(6.2)の制約条件において，最後の二つ

の不等式の数値 4.6 は BWB 形状の翼端翼弦長であり，数値 0.2 は翼端翼厚である．こ

の不等式を置くことで，曲線同士が交わる配置の組み合わせを排除できる． 
 

 𝑀𝑎𝑥𝑖𝑚𝑖𝑧𝑒 𝐿 𝐷⁄  

(6.2) 
 𝑠𝑢𝑏𝑗𝑒𝑐𝑡 𝑡𝑜 

⎩
⎪
⎪
⎪
⎪
⎨

⎪
⎪
⎪
⎪
⎧

𝑑𝑒𝑠𝑖𝑔𝑛 𝑠𝑝𝑎𝑐𝑒 𝑜𝑓 𝑑𝑒𝑠𝑖𝑔𝑛 𝑝𝑎𝑟𝑎𝑚𝑒𝑡𝑒𝑟𝑠
𝑛4 ≤ 𝑤𝑙𝑙
𝑛5 ≤ 𝑤𝑙𝑠
𝑛6 ≤ 𝑤𝑙𝑙
𝑛7 ≤ 𝑤𝑙𝑠
𝑛8 ≤ 𝑤𝑙ℎ
𝑛9 ≤ 𝑤𝑙𝑠

𝑛10 ≤ 𝑤𝑙ℎ
𝑛11 ≤ 𝑤𝑙𝑠

𝑛4 ≤ 𝑛6 + 4.6
𝑛8 ≤ 𝑛10 + 0.2

 

 

6.3. 設計変数 
本最適化計算で使用した設計変数の設計空間を表 6.3 に示す．設計変数の位置は図 6.1

に示した通りである．ウィングレットの形状を定める変数のうち，10 個を最適化計算

での設計変数とする． 各設計変数は 6.1 節で示したとおりであり，表 6.4 よりウィング

レットのスパン方向長さ wls のみ dv3 の従属変数であることから，設計変数に含まなか

った．各設計空間に関して，dv3 は BWB 機のハーフスパンに対するウィングレットの

スパン方向長さ割合であり，上限値を 10[%]とした．wll は翼端翼弦長の 1.5 倍である

6.8[m]上限値とした．wlh はウィングレット高さであり，wll の上限値の半分とし 3.4[m]

を上限値とした．ベジェ曲線制御点はそれぞれ，𝑥軸方向距離を定める n4 と n6 の上限

値は wll の上限値と同じく 6.8[m]， 𝑧軸方向距離を定める n8 と n10 の上限値は wlh の

上限値と同じく 3.4[m]とした．𝑦軸方向距離を定める n5，n7，n9，n11 の上限値は wls の

上限値となる 1.8[m]とした． 
 

表 6.3 設計変数の設計空間 

Parameter Lower value Upper value 
dv3 0 10 
wll 0 6.8 
wlh 0 3.4 
n4 0 6.8 
n5 0 1.8 
n6 3.4 6.8 
n7 0 1.8 
n8 0 3.4 
n9 0 1.8 
n10 0.2 3.4 
n11 0 1.8 
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表 6.4 その他の形状変数の値 

dv3 design variable 1 n6 design variable 6 

wls (18 * dv3) n7 design variable 7 

wll design variable 2 n8 design variable 8 

wlh design variable 3 n9 design variable 9 

n4 design variable 4 n10 design variable 10 

n5 design variable 5 n11 design variable 11 

 
 

6.4. 最適化条件 
最適化計算において，CFD による空力性能評価を行う際に計算格子を生成する必要

がある．今回定義したウィングレットは後端が鋭く，ベジェ曲線により曲率が大きいこ

とから格子生成が困難な場合が多い．そのため，まずサンプルデータのために CFD を

行い，流れ場の定常解が得られた形状のデータをサンプルデータセットとした．その後，

得られたサンプルデータセットに対して最適値探索を実行した．計算の流れを図 6.3 に

示す． 
 

 
図 6.3 本最適化計算での流れ 

 
4 章での形状最適化計算では，最適値探索に得られたすべての形状に対して空力性能

評価を行っていたが，今回は最適値探索を行う際に CFD を行わず，最終的に得られた

最適値での形状に対してのみ CFD による空力性能評価を行った．このようにすること

で，最適値探索に多くの時間をかけることが可能になる．ただし，サンプルデータが少

なすぎると収束性が悪い，または推定最適値の値が CFD 実行後の最適値と大きくずれ

る可能性がある． 
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本計算のサンプルデータセットには 99 形状の結果を用いた．また，終了条件を最適

値探索回数とし，その値を 700 回とした． 
 

6.5. 結果 
6.5.1. 収束確認 

サンプルデータ 99 形状の結果を取得し，最適値探索を実行した．700 回の最適値探

索を行い，推定最適値を得た．計算時間は約 71 時間であった．図 6.4 にサンプル点と

最適値探索での L/D 経過を示す．(a)より，サンプルデータは L/D の値にばらつきがあ

り，およそ 18.4 から 20 を超える形状が含まれていることが確認できる．最適値探索

(Step=100)に入ってから，はじめはサンプルデータと同程度の L/D となっているが，探

索を進めるにつれて，振動はあるものの L/D が 20 を超える形状を得ていることがわか

る．(b)において最適値探索が 530 回(Step=630)を超えたあたりから収束しはじめ，

L/D=20.2 あたりで収束していることが確認できる． 
 

 
(a)サンプルデータ(赤)と最適値探索(青)      (b)最適値探索のみ 

図 6.4 サンプルデータと最適値探索での L/D 経過 

(サンプルデータ 99 点，最適値探索 700 回) 
 
最適値探索における設計変数の収束状況を図 6.5 に示す．図より，ほとんどの設計変

数が設計空間全体にばらつきがあることが確認できる．設計変数 dv3 は上限値に値が偏

っていることがわかる．wll，wlh，n5 は値のばらつきがあるが，上限値付近に値がある

程度集中している．n4 は下限値に値が多くあることが確認できる．n7 は下限値付近の

値が高い L/D と結果を得ており，n8 と n10 は値が大きくなるにつれて L/D の値が高く

なる傾向が確認できる．n6，n9，n11 は値が範囲全体に分布していることがわかる．図

6.6 では最適値探索での各設計変数と L/D の結果を PCP により示す．左端の軸が最適化

計算の回数であり，数を重ねるほど黄色が強いことを考慮すると，特に n4 と n7 は下限

値側に値が集中していることが分かる．また，wlh，n5，n6，n9 に関しては上限値に値

が集中している傾向にあることが分かる．n8=2.5 あたり，n10=3.0 あたりに値が集中し

ていることが確認でき，これらの値は設計空間内部で収束したことが分かる． 
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図 6.5 最適値探索における各設計変数と L/D の散布図 

(縦軸：L/D，横軸：各設計変数) 
 

 

 
図 6.6  PCP による最適値探索での各設計変数と L/D の推移 



 

51 
 

6.5.2. 最適形状 

本計算で得られた推定最適値での設計変数値を表 6.5 に，最適形状を図 6.7 に示す．

表 6.3 の設計空間と比較すると，dv3，wll，wlh，n4，n5，n9 の 6 個の設計変数で境界値

となる結果となった．dv3，wll，wlh，n5，n9 は上限値となり，特に dv3，wll，wlh の 3

変数はウィングレットの大きさを決定する変数であることから，より大きなウィングレ

ットとなるように最適化が進んだものと考えられる．図 6.1 より平面ごとに結果を確認

すると，xy 平面において，n4 が下限値，n5 が上限値となり，n6 は上限値に近い値，n7

は下限値に近い値となった．このことから，xy 平面上ではウィングレットの面積が最

大となるように最適値探索が進んだものと考えられ，図 6.7(c)からも確認できる．また，

zy 平面において，n9 が上限値となり，n11 が下限値となった．一方で，n8=2.47，n10=3.01

という結果となり，図 6.7(a)からも確認できる通り，かなり薄いウィングレット形状と

なった．図 6.7(b)は側面図であり，xz 平面から見た図である．BWB 翼部の翼端後端部

を中心とした扇形のような形状となった．(d)には機首上方からの三次元図であり，ウィ

ングレットとしては今までにない形状であることがわかる． 
 

表 6.5 最適値での設計変数値 

Parameter Optimum 
dv3 10.0 
wll 6.80 
wlh 3.40 
n4 0.00 
n5 1.80 
n6 6.79 
n7 0.20 
n8 2.47 
n9 1.80 
n10 3.01 
n11 0.01 

 

 
(再掲)図 6.1 ウィングレットの形状変数の定義位置  
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(a)正面図    (b)側面図 

   
(c)上面図    (d)三次元図 

図 6.7 最適形状の三面図と三次元図 

 
得られた推定最適形状に対して，空力性能評価を行った．今回得られた推定最適形状

に対して計算格子の表面格子サイズを変更した結果，格子数が約 1300 万セルとなる計

算格子が生成された．その後，CFD を実行し，計算時間はおよそ 2.0h であった．同条

件での比較のため，ウィングレットのない同じ BWB 形状について，推定最適形状での

計算格子の表面格子サイズと一致させて格子生成を行った．格子数は約 690 万セルとな

り，CFD を実行した結果，計算時間はおよそ 1.75h であった．それらの L/D と各空力係

数の結果を表 6.6 に示す． 

推定最適形状は L/D=23.68 という結果を得た．ウィングレットのない同じ BWB 形状

での L/D と比較すると L/D は 4.2 程度向上した．揚力係数と抗力係数のいずれを比較し

ても向上しており，ウィングレットが L/D 向上に大きく寄与していることがわかる． 
 

表 6.6 最適値とウィングレットのない同じ BWB 形状の L/D 比較 

Parameter Optimum Without winglet 
Cl 0.244 0.222 
Cd 0.103e-01 0.114e-01 
L/D 23.68 19.49 
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6.5.3. 表面圧力係数分布とマッハ数分布の比較 

図 6.8 に最適形状とウィングレットなし形状の表面圧力分布を示し，比較する．(a)で

は上面図で比較をしており，翼端において負圧領域が拡大していることが確認できる．

ウィングレットを付加したことにより，翼端渦による翼端上面での圧力上昇が抑えられ

たと考えられる．(b)では下面図を示しており，下面側では大きな差は確認できない．(c)

は正面図を示しており，正面から見たウィングレットが薄い形状であることがわかる．

正面の圧力係数分布に大きな違いはないことがわかる． 

図 6.9 に最適形状とウィングレットなし形状のマッハ数分布を示し，比較する．(a)で

は上面図を示しており，ウィングレット前縁付近でマッハ数が高い値となっていること

がわかる．また，ウィングレットなし形状と比べ，翼部上面においてマッハ数が高い領

域が広くなっていることが確認できる．(b)は下面図で比較をしており，ウィングレット

なし形状では翼端において，マッハ数が上昇している領域が確認できるが，最適形状で

はその領域が小さくなっていることがわかる．(c)は正面図であるが，大きな違いは見ら

れない． 

図 6.10 ではウィングレットなし形状，図 6.11 では最適形状の翼上面での衝撃波の様

子を示す．いずれの図においても，胴体表面は圧力係数分布を，衝撃波はマッハ数が𝑀 ≥

1となる領域を赤色で示している．図 6.10 より，衝撃波が翼部前縁に生成されているこ

とが確認できる．図 6.11 より最適形状では，翼部前縁からウィングレット前縁の途中

まで衝撃波が生成されていることが確認できる．ウィングレット上では，わずかな上下

面の形状差により，衝撃波が生成されたものと考えられる．また，翼端とウィングレッ

トの衝撃波が重なる部分では強い衝撃波が生成されている．ウィングレット前縁から成

長している衝撃波の形状より，ウィングレットによる衝撃波が強く影響しているものと

考えられる． 
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(a)上面図 

 
(b)下面図 

 
(c)正面図 

図 6.8 ウィングレットなし形状(左)と最適形状(右)の表面圧力係数分布 
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(a)上面図 

 
 

(b)下面図 

 
(c)正面図 

図 6.9 ウィングレットなし形状(左)と最適形状(右)のマッハ数分布 
 
 
 



 

56 
 

 
(a)全体図 

 
(b)翼上面拡大図 

図 6.10 ウィングレットなし形状の翼上面での衝撃波の様子 

(胴体：表面圧力係数，衝撃波：赤) 

 

 

(a)全体図 

 
(b)側面からの翼上面拡大図     (c)翼部上方からの翼上面拡大図 

図 6.11 最適形状の翼上面での衝撃波の様子 

(胴体：表面圧力係数，衝撃波：赤) 
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6.5.4. Cp 線図の比較 

図 6.12 にウィングレットなし形状と最適形状での Cp 線図取得位置を示し，図 6.13 に

各位置での Cp 線図とその位置での断面翼形状を示す．図 6.13 での断面翼形状はそれぞ

れのコード位置で正規化している．ウィングレットなし形状の結果を青線，最適形状で

の結果を赤線で示す．(a)は胴体中心から 8[m]位置である，翼胴境界位置での Cp 線図と

断面翼形状を比較する．断面翼形状は一致しており，Cp 線図もほぼ一致しているとい

える．(b)は胴体から 15[m]位置の翼端に近い翼部を比較している．断面翼形状は一致し

ているが，ここでは Cp 線図が異なる結果となった．ウィングレットを付加した形状で

は上面側の順圧力勾配がゆるやかとなり，上下面での圧力差が大きくなっていることが

確認できる．また，わずかながら翼前縁でのよどみがウィングレットを付加した形状で

は大きくなっていることが確認できる．(c)では翼端(スパン方向 99[%]位置)での Cp 線

図と断面翼形状を比較する．断面翼形状は一致しているが，Cp 線図は大きく異なる結

果となった．翼前縁でよどみが起き，超音速流域が生成された結果，翼上面での圧力が

低下し，コード長 20[%]位置で衝撃波が生成されていることがわかる．また，翼上下面

の圧力差はウィングレットを付加した形状の方が大きく，(b)の結果も考慮すると，揚力

増大にウィングレットが寄与していることが考えられる． 
 
 

 
図 6.12 ウィングレットなし形状(左)と最適形状(右)の Cp 線図取得位置 
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(a)翼胴境界位置(胴体中心から 8[m]位置)  

 
(b)翼部(胴体から 15[m]位置) 

 
(c)翼端(スパン方向 99%位置) 

図 6.13 ウィングレットなし形状(青)と最適形状(赤)の Cp 線図 
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6.6. ウィングレット形状の最適化結果と考察 
本章では，4 章で得られた BWB の最適形状に対して，翼端渦による誘導抵抗低減の

ため，ウィングレットの付加を検討した．ウィングレットの形状最適化を行うため，ウ

ィングレット形状の定義と立体形状の表現を行った．その後，ウィングレットに対して

設計変数を定義し，制約条件を設定したうえで，L/D の最大化を目的とした形状最適化

計算を行った．その際，ウィングレットが薄く，CFD における計算格子生成が困難であ

ることから，本章での最適化計算はサンプルデータを利用し，推定分布を生成して推定

最適値を求めた．得られた推定最適値に対して CFD を行い，最適形状を得る計算手法

を選択した．700 回の最適値探索回数を行い，収束した推定最適値に対して CFD を実

行し，空力性能評価をした．L/D=23.68 となるウィングレット形状である結果を得，ウ

ィングレットを付加していない BWB では L/D＝19.49 であったことから，L/D としては

4.0 以上向上した．揚力係数と抗力係数のいずれも向上しており，その要因としては，

ウィングレットを付加したことにより翼端渦が抑制され，翼部での上下面圧力差の拡大

により揚力増加と，翼端渦抑制による誘導抵抗の低減が考えられる． 

4 章から本章まででの結果により，最適な BWB 形状と胴体断面形状，ウィングレッ

ト形状が得られた．これらを統合し最終的な BWB 形状とその空力性能を次章に示す． 
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第7章 最適結果の統合と有用性の確認 
 

本章では，4 章から 6 章において行った，小型 BWB 旅客機の形状最適化での結果と

胴体断面形状の検討結果，ウィングレットの形状最適化計算での結果を統合し，最終的

な空力性能評価と小型 BWB 旅客機としての有用性を確認する．  
 

7.1. 形状の統合 

得られた結果を統合した BWB 形状を図 7.1 に示す．また，それぞれの形状での設計

変数値を表 7.1，表 7.2 に示す．胴体断面形状に関しては 5 章の結果より，SC(2)-0012 を

用いている． 
 

 
(a)正面図 

 
(b)胴体中央側からの側面図 

 
(c)上面図           (d)三次元図 

図 7.1 統合した BWB 形状 
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表 7.1 小型 BWB 旅客機の形状最適化計算での最適値の設計変数値 

Parameter Optimum 
dv 10.0 
dv2 6.00 
ct 4.61 
cr 18.0 
d 9.00 

sba 42.0 
da 0.00 
n1 3.60 
n2 4.00 
n3 8.00 

 

 
(再掲)図 4.1 設計変数の位置 

 
 

表 7.2 ウィングレット最適化計算での最適値の設計変数値 

Parameter Optimum 
dv3 10.0 
wll 6.80 
wlh 3.40 
n4 0.00 
n5 1.80 
n6 6.79 
n7 0.20 
n8 2.47 
n9 1.80 
n10 3.01 
n11 0.01 
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(再掲)図 6.1 ウィングレット形状変数の定義位置 

 
 

7.2. 統合形状での空力性能評価 

各章での結果を統合した形状での空力性能評価を行った．計算手法や条件は今まで用

いてきたものと同様である．CFD を実行する際，計算格子のみ変更を行った．表面格子

サイズを最小，最大ともに 0.035[m]とし，さらにウィングレット付近での格子生成を容

易にするため，翼端部分の位置座標(22.0, 7.5, -0.5)を原点として，図 7.2 に示すように

12.0×2.5×4.5 の大きさのリファイメントボックスを設置した．リファイメントボック

スとは指定した範囲内を任意の格子サイズに細分化できる格子生成ソフトウェアの機

能で，今回は表面格子サイズに一致させて翼端付近の解像度を上げた．計算格子を生成

した結果，格子数は約 2470 万セルとなった．CFD を実行した結果，計算時間は約 14.5h

であった．結果を表 7.3 に示す．比較のため，6 章での結果も併せて示す． 
 

 
図 7.2 リファイメントボックス 
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表 7.3 統合した BWB 形状と 6 章での結果の L/D 比較 

Coefficients Integrated BWB Chapter 6’s result 
Cl 0.156 0.244 
Cd 0.480e-02 0.103e-01 
L/D 32.58 23.68 

 
空力係数での結果を比較すると，揚力係数が 3 割程度低下しているものの，抗力係数

が半分以下という結果となり，L/D としては 32.5 という非常に高い値となった．6 章で

の結果と今回の結果では，胴体断面形状と流体計算格子のみ変更している．流体計算格

子数の違いが結果に影響する可能性もあるが，胴体断面形状が L/D 向上に大きく寄与

していることが分かる．以降，統合した BWB 形状を「統合形状」，6 章での結果を「6

章形状」として比較を行う． 
 
 

7.2.1. 表面圧力係数分布とマッハ数分布の比較 

図 7.3 に統合形状と 6 章形状の表面圧力分布を示し，比較する．(a)では上面図で比較

をしており，統合形状では 6 章形状と比べ，胴体部から翼部後方において負圧領域が縮

小していることが確認できる． (b)では下面図を示しており，6 章形状では胴体断面形

状が SC(2)-0712 であることから胴体後方に正圧領域が広がっているが，統合形状では

胴体断面形状が SC(2)-0012 であることから，それがなくなっていることが確認できる．

翼部後方においても同様に，6 章形状では正圧領域が確認できるが，統合形状ではその

範囲が小さく，圧力係数が小さくなっていることがわかる．(c)は正面図を示しており，

正面の圧力係数分布に大きな違いはない．(d)では背面図を示し，胴体断面形状の違いに

より，6 章形状と比べ統合形状での後端に違いが確認できる． 

図 7.4 に統合形状と 6 章形状のマッハ数分布を示し，比較する．(a)では上面図を示し

ており，統合形状において後方でのマッハ数が低下しており，またわずかながら，翼部

前縁の超音速領域が薄くなっていることが確認できる．(b)では下面図を示し，6 章形状

と比べ統合形状では，胴体後方においてマッハ数が上昇していることが確認できる．翼

端付近においても同様のマッハ数増加が確認できる．(c)は正面図であり，大きな違いは

見られない． 
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(a)上面図 

 

(b)下面図 

 

(c)正面図 

 
(d)背面図 

図 7.3 6 章形状(左)と統合形状(右)の表面圧力係数分布 
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(a)上面図 

 
(b)下面図 

 
(c)正面図 

図 7.4 6 章形状(左)と統合形状(右)のマッハ数分布 
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7.2.2. 翼上面付近の衝撃波の可視化 

図 7.5 では 6 章形状の衝撃波の様子を，図 7.6 では統合形状の翼上面の衝撃波の様子

を示す．いずれの図においても，胴体表面は圧力係数分布を，衝撃波としてマッハ数が

M≥1 となる領域を赤色で示している．図 7.5 より，衝撃波が翼部前縁からウィングレッ

トに生成されていることが確認できる．ただし，リファインメントボックスを未設置で

あるため，物理量分布の解像度はやや低い．また，胴体断面形状が SC(2)-0712 であるこ

とから，胴体部後方下面側に衝撃波が生成されていることが確認できる．SC(2)-0712 の

形状より，下面後方にキャンバーがあり，後端部で再び段差が生じてしまう．そのため，

生成されたものと考えられる． 

図 7.6 より，統合形状では翼部前縁とウィングレット前縁で衝撃波が生成されている

ことが確認できる．6 章形状では衝撃波が繋がっていたが，統合形状では翼前縁での衝

撃波とウィングレットでの衝撃波が分かれて生成されている．5 章での結果より，翼前

縁での衝撃波が緩和されたためと考えられる． 

 

 

 

(a)全体図 

 

(b) 翼上面拡大図 

図 7.5 6 章形状の衝撃波の様子 (胴体：表面圧力係数，衝撃波：赤) 
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(c)胴体後端の拡大図 

図 7.5 6 章形状の衝撃波の様子 (胴体：表面圧力係数，衝撃波：赤) 

 

 

 

 
(a)全体図 

 

(b)側面からの翼上面拡大図 

図 7.6 統合形状の翼上面での衝撃波の様子 (胴体：表面圧力係数，衝撃波：赤) 

 

 

 

 

 

 

 

 



 

68 
 

7.2.3. Cp 線図の比較 

図 7.7 に 6 章形状と統合形状での Cp 線図取得位置を示し，図 7.8 に各位置での Cp 線

図とその位置での断面翼形状を示す．図 7.8 での断面翼形状はそれぞれのコード位置で

正規化している．ウィングレットなし形状の結果を青線，最適形状での結果を赤線で示

す．(a)は胴体中心からスパン方向に 1.8[m](スパン方向 1[%]位置)での Cp 線図と断面翼

形状を比較する．胴体部において断面翼形状は 6章形状が SC(2)-0712，統合形状が SC(2)-

0012 であることから，その形状に違いが確認できる．Cp 線図について比較をすると，

統合形状ではキャンバーがないことから，後方での翼上下面の圧力差が小さくなってい

る．また，6 章形状では胴体後端下側に衝撃波が生成されていたことから，急激な圧力

変化が起きていることが確認できる．(b)では胴体中心から 8[m]位置である，翼胴境界

位置での Cp 線図と断面翼形状を比較する．断面翼型は(a)と同様となっており，その結

果として 6 章形状と比べ統合形状では，コード長 40[%]から後端にかけて上下面で圧力

差が小さくなっている．また，この位置での翼前縁での流れの淀みの大きさに変化はな

いことがわかる．(c)では翼端(スパン方向 99[%]位置)での Cp 線図と断面翼形状を比較

する．断面翼形状は一致しているが，Cp 線図は翼前縁での圧力変化が，統合形状の方

が小さくなっていることが確認できる．コード長 30[%]位置以降では，上下面の圧力差

にほとんど差はない． 

以上より，Cp 線図の比較を行ったが，揚力係数での比較結果からわかる通り，統合

形状では 6 章形状ほど揚力が得られていない．その要因は胴体断面翼型の形状である可

能性が高い．しかしながら翼端前縁での圧力変化が小さくなっていることから，衝撃波

の緩和による造波抵抗の低減につながったものと考えられる． 
 

 
図 7.7 6 章形状(左)と統合形状(右)の Cp 線図取得位置 
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(a)胴体中心付近(スパン方向 1[%]位置)  

 
(b) 翼胴境界位置(胴体中心から 8[m]位置) 

 
(c)翼端(スパン方向 99%位置) 

図 7.8 6 章形状(青)と統合形状(赤)の Cp 線図 
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7.3. 粘性を考慮した空力性能評価 

前節までの空力性能評価では粘性を考慮せず，圧力抵抗に着目をしていた．得られた

結果から高い L/D である形状が得られた．そこで，本節では統合した BWB 形状にはた

らく粘性抵抗を考慮した空力性能評価を行う． 
 
 

7.3.1. 数値計算法 

本節で行う数値流体計算での流体の支配方程式や，適用した乱流モデル等を説明する．

そのほかの数値計算手法は 2 章で述べた通りである． 
 

7.3.1.1. 流体の支配方程式 

計算対象まわりの流れ場計算の支配方程式には Navier-Stokes 方程式を用いる． 

𝜕

𝜕𝑡
න 𝑸𝑑𝑣

௏

+ න ൤𝑭(𝑸) −
1

Re
𝑭𝒗(𝑸)൨ ∙ 𝑑𝒔 = 0

ௌ

(7.1) 

となり，ここで，𝑸は保存量ベクトルで，𝑭は非粘性ベクトル，𝑭𝒗は粘性ベクトル，𝑑𝒔

は面積の絶対値をもつ外向き垂直方向ベクトルである．それぞれを書き下すと， 

𝑸 =

⎝

⎜
⎛

𝜌
𝜌𝑢
𝜌𝑣
𝜌𝑤
𝑒 ⎠

⎟
⎞

(7.2) 

𝑭(𝑸) =

⎝

⎜
⎛

𝜌𝑢

𝜌𝑢ଶ + 𝑝
𝜌𝑢𝑣
𝜌𝑢𝑤

(𝑒 + 𝑝)𝑢⎠

⎟
⎞

𝒊 +

⎝

⎜
⎛

𝜌𝑣
𝜌𝑢𝑣

𝜌𝑣ଶ + 𝑝
𝜌𝑣𝑤

(𝑒 + 𝑝)𝑣⎠

⎟
⎞

𝒋 +

⎝

⎜
⎛

𝜌𝑤
𝜌𝑢𝑤
𝜌𝑣𝑤

𝜌𝑤ଶ + 𝑝

(𝑒 + 𝑝)𝑤⎠

⎟
⎞

𝒌 (7.3) 

𝑭𝒗(𝑸) =

⎝

⎜
⎛

0
𝜏௫௫
𝜏௫௬

𝜏௫௭

𝛽௫ ⎠

⎟
⎞

𝒊 +

⎝

⎜
⎛

0
𝜏௬௫

𝜏௬௬

𝜏௬௭

𝛽௬ ⎠

⎟
⎞

𝒋 +

⎝

⎜
⎛

0
𝜏௭௫
𝜏௭௬

𝜏௭௭

𝛽௭ ⎠

⎟
⎞

𝒌 (7.4) 

となる．𝜌は密度，𝑢，𝑣，𝑤はそれぞれ𝑥，𝑦，𝑧方向の速度，𝑒は単位体積あたりの全エ

ネルギー，𝑝は圧力である．𝒊，𝒋，𝒌はそれぞれ𝑥，𝑦，𝑧方向の単位ベクトルである．ま

た，ニュートン流体の粘性テンソルは， 

𝜏௜௝ = 𝜆
𝜕𝑢௞

𝜕𝑥௞
𝛿௜௝ + 2𝜇

1

2
ቆ

𝜕𝑢௜

𝜕𝑥௝
+

𝜕𝑢௝

𝜕𝑥௜
ቇ (7.5) 

と記述でき，Stokes の仮定（体積粘性率が 0，すなわち𝜏௜௜ = 0）を用いると 

λ =
2

3
𝜇 (7.6) 

 
となる．これを採用し，具体的に書き下すと， 
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𝜏௫௫ = 2𝜇
𝜕𝑢

𝜕𝑥
−

2

3
𝜇 ൬

𝜕𝑢

𝜕𝑥
+

𝜕𝑣

𝜕𝑦
+

𝜕𝑤

𝜕𝑧
൰ 

𝜏௬௬ = 2𝜇
𝜕𝑣

𝜕𝑦
−

2

3
𝜇 ൬

𝜕𝑢

𝜕𝑥
+

𝜕𝑣

𝜕𝑦
+

𝜕𝑤

𝜕𝑧
൰ 

𝜏௭௭ = 2𝜇
𝜕𝑤

𝜕𝑧
−

2

3
𝜇 ൬

𝜕𝑢

𝜕𝑥
+

𝜕𝑣

𝜕𝑦
+

𝜕𝑤

𝜕𝑧
൰ 

𝜏௫௬ = 𝜏௬௫ = 𝜇 ൬
𝜕𝑢

𝜕𝑦
+

𝜕𝑣

𝜕𝑥
൰ 

𝜏௫௭ = 𝜏௭௫ = 𝜇 ൬
𝜕𝑢

𝜕𝑧
+

𝜕𝑤

𝜕𝑥
൰ (7.7) 

𝜏௬௭ = 𝜏௭௬ = 𝜇 ൬
𝜕𝑤

𝜕𝑦
+

𝜕𝑣

𝜕𝑧
൰ 

𝛽௫ = 𝑢𝜏௫௫ + 𝑣𝜏௫௬ + 𝑤𝜏௫௭ +
𝜅

(𝛾 − 1)𝑃𝑟

𝜕𝑇

𝜕𝑥

= 𝑢𝜏௫௫ + 𝑣𝜏௫௬ + 𝑤𝜏௫௭ +
𝜅

(𝛾 − 1)𝑃𝑟
൜
𝛾

𝜌
൬

𝜕𝑝

𝜕𝑥
−

𝑝

𝜌

𝜕𝜌

𝜕𝑥
൰ൠ 

𝛽௬ = 𝑢𝜏௬௫ + 𝑣𝜏௬௬ + 𝑤𝜏௬௭ +
𝜅

(𝛾 − 1)𝑃𝑟

𝜕𝑇

𝜕𝑦

= 𝑢𝜏௬௫ + 𝑣𝜏௬௬ + 𝑤𝜏௬௭ +
𝜅

(𝛾 − 1)𝑃𝑟
൜
𝛾

𝜌
൬

𝜕𝑝

𝜕𝑦
−

𝑝

𝜌

𝜕𝜌

𝜕𝑦
൰ൠ 

𝛽௭ = 𝑢𝜏௭௫ + 𝑣𝜏௭௬ + 𝑤𝜏௭௭ +
𝜅

(𝛾 − 1)𝑃𝑟

𝜕𝑇

𝜕𝑧

= 𝑢𝜏௭௫ + 𝑣𝜏௭௬ + 𝑤𝜏௭௭ +
𝜅

(𝛾 − 1)𝑃𝑟
൜
𝛾

𝜌
൬

𝜕𝑝

𝜕𝑧
−

𝑝

𝜌

𝜕𝜌

𝜕𝑧
൰ൠ 

 
となる．ここで，𝜇は粘性係数，𝜅は熱伝導係数，𝛾は比熱比である．温度勾配は理想

気体の状態方程式を用いて変換した．また，これまでに示した変数は以下のように無

次元化されている． 

𝑥 =
𝑥෤

𝐿
，𝑦 =

𝑦෤

𝐿
，𝑧 =

𝑧̃

𝐿
，𝜌 =

𝜌෤

𝜌ஶ
，𝑢 =

𝑢෤

𝑎ஶ
，𝑇 =

𝑇෨

𝑇ஶ
，𝑝 =

𝑝෤

𝜌ஶ𝑎ஶ
ଶ , 

𝑒 =
𝑒̃

𝜌ஶ𝑎ஶ
ଶ ，𝜇 =

𝜇෤

𝜇ஶ
，𝑘 =

𝑘෨

𝑘ஶ
， (7.8) 

Re =
𝜌ஶ𝑎ஶ𝐿

𝜇ஶ
=

𝜌ஶ𝑈ஶ𝐿

𝜇ஶ

𝑎ஶ

𝑈ஶ
= Reஶ

1

𝑀ஶ
，Pr =

𝐶௣𝜇ஶ

𝜅ஶ
 

ここでチルダ（~）がついている変数は有次元量を，無限大（∞）がついている変数は一

様流の値を示している．𝐿は代表長であり，𝑎ஶは一様流音速である．さらに，Reはレイ

ノルズ数，Prはプラントル数である． 

粘性係数は温度によって変化し，以下の Sutherland の式で求める． 

𝜇 =
𝜇෤

𝜇ஶ
=

𝜇෤௥௘௙

𝜇ஶ

𝑇෨௥௘௙ + 𝐶

𝑇෨ + 𝐶
ቆ

𝑇෨

𝑇෨௥௘௙

ቇ

ଷ
ଶ

(7.9) 

 
式中の𝜇は無次元値である．また，プラントル数を一定とすると無次元化された粘性係

数と熱伝導係数は等しい． 
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𝜇 = 𝜅 (7.10) 
圧力は以下の式を用いて求める． 

𝑝 = (γ − 1) ൤𝑒 −
1

2
𝜌(𝑢ଶ + 𝑣ଶ + 𝑤ଶ)൨ (7.11) 

温度は，以下の無次元化された理想気体方程式を用いて求める． 

𝑝 =
1

𝛾
𝜌𝑇 (7.12) 

単位体積あたりの全エネルギーは， 

𝑒 = 𝜌 ቆ𝐸ത +
(𝑢ଶ + 𝑣ଶ + 𝑤ଶ)

2
ቇ (7.13) 

と書ける．𝐸തは単位質量あたりの内部エネルギーであり，等積比熱𝐶௩を用いて以下のよ

うに変換できる． 

𝐸ത = 𝐶௩𝑇 =
1

𝛾 − 1
𝑅 ∙

𝑝

𝜌𝑅
=

1

𝛾 − 1

𝑝

𝜌
(7.14) 

これを用いて全エネルギーは， 

𝑒 =
𝑝

𝛾 − 1
+ 𝜌

(𝑢ଶ + 𝑣ଶ + 𝑤ଶ)

2
 (7.15) 

となる．さらに，音速𝑎をもちいて表すと， 

𝑒 = 𝜌 ቆ
𝑎ଶ

𝛾(𝛾 − 1)
+

(𝑢ଶ + 𝑣ଶ + 𝑤ଶ)

2
ቇ (7.16) 

また，式中に現れる(𝑒 + 𝑝)は単位体積あたりの全エンタルピーℎであり，以下のように

書ける． 

𝑒 + 𝑝 =
𝛾𝑝

𝛾 − 1
+ 𝜌

(𝑢ଶ + 𝑣ଶ + 𝑤ଶ)

2
= 𝜌 ቆ

𝑎ଶ

𝛾 − 1
+

(𝑢ଶ + 𝑣ଶ + 𝑤ଶ)

2
ቇ = 𝜌𝐻 = ℎ (7.17) 

𝐻は単位質量あたりの全エンタルピーである． 
 
 

7.3.1.2. 乱流モデル 

乱流モデルには次式の 1 方程式モデルを採用し，Navier-Stokes 方程式(7.1)と連立した

RANS 計算を行う．FaSTAR では，オリジナルのモデルから𝑓௧ଶの項を省略した Spalart-

Allmaras-noft2-R(39)(40)を用いた． 

𝜕𝜌𝑣ො

𝜕𝑡
+

𝜕𝜌𝑢௝𝑣ො

𝜕𝑥௝
= 𝜌𝐶௕ଵ𝑆መ𝑣ො −

𝑀ஶ

Reஶ
𝐶௪ଵ𝑓௪ ൬

𝑣ො

𝑑
൰

ଶ

+
𝑀ஶ

Reஶ

𝜌

𝜎
൥

𝜕

𝜕𝑥௝
൭(𝑣 + 𝑣ො)

𝜕𝑣ො

𝜕𝑥௝
൱ + 𝐶௕ଶ

𝜕𝑣ො

𝜕𝑥௜

𝜕𝑣ො

𝜕𝑥௜
൩ (7.18) 

この式で計算された𝑣ොを用いて，乱流粘性係数が以下のように求まる． 

𝜇௧ = 𝜌𝑣ො𝑓௩ଵ，𝑓௩ଵ =
𝜒ଷ

𝜒ଷ + 𝐶௩ଵ
ଷ ，𝜒 =

𝑣ො

𝑣
 (7.19) 

ここで， 

𝑆መ = min(𝑆, Ω) +
𝑀ஶ

Reஶ

𝑣ො

𝜅ଶ𝑑ଶ
𝑓௩ଶ，Ω = |rot𝑢ሬ⃗ |，𝑓௩ଶ = 1 −

𝜒

1 + 𝜒𝑓௩ଵ
 (7.20) 

であり，FaSTAR では消滅項の𝑓௪に対して JTAS よる修正を施している．ここで𝑆はひず

み速度を表し，定数𝐶௥௢௧ = 1としている．そして，基礎方程式中の粘性係数，熱伝導係
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数は次の式で置き換えられる． 

𝜇 → 𝜇 + 𝜇௧ , 𝜅 =  𝜇 → 𝜇 + 𝜇௧

Pr

Pr௧
 (7.21) 

 
 

7.3.1.3. 粘性流束計算 

粘性流束を評価するには面上での物理量勾配が必要となる．ただし，式(7.22)のよう

にセル A とセル B の勾配の平均量を面上の値として計算すると，even-odd 不安定が発

生するため，ここでは(7.23)式を用いて面上の値を計算した．式中の𝒙𝒂及び𝒙𝒃はセル A

及びセル B の位置ベクトルで，𝑳𝒂𝒃はセル A の中心からセル B の中心に向かうベクト

ルである．そのベクトル方向の勾配が差分で得られる勾配（(𝑸𝒃 − 𝑸𝒂) |𝑳𝒂𝒃|)⁄ ）になる

ように補正している．勾配以外の諸変数（密度，温度，速度等）はセル A とセル B の

平均値を用いる． 

∇𝑸തതതത|௙௔௖௘ =
1

2
(∇𝑄௔ + ∇𝑄௕) (7.22) 

∇𝑸|௙௔௖௘ = ∇𝑸തതതത|௙௔௖௘ − ൬∇𝑸തതതത|௙௔௖௘ ∙
𝑳𝒂𝒃

|𝑳𝒂𝒃|
−

𝑸𝒃 − 𝑸𝒂

|𝑳𝒂𝒃|
൰

𝑳𝒂𝒃

|𝑳𝒂𝒃|
, 𝑳𝒂𝒃 = 𝒙𝒃 − 𝒙𝒂 (7.23) 

 

 
図 7.9 勾配の修正 

 
式(7.4)より൫𝒏𝒙, 𝒏𝒚, 𝒏𝒛൯を垂直ベクトルにもつ面に対する粘性ベクトルは以下のように

書ける． 

𝑭𝒗(𝑸) =

⎣
⎢
⎢
⎢
⎡

0 0 0
𝜏௫௫ 𝜏௬௫ 𝜏௭௫

𝜏௫௬ 𝜏௬௬ 𝜏௭௬

𝜏௫௭ 𝜏௬௭ 𝜏௭௭

𝛽௫ 𝛽௬ 𝛽௭ ⎦
⎥
⎥
⎥
⎤

൥

𝒏𝒙

𝒏𝒚

𝒏𝒛

൩ (7.24) 

マトリックス中の応力は式(7.7)及び(7.23)を用いて求める． 
 
 

7.3.1.4. 勾配計算法 

嶋らによって提案された，Green-Gauss (GG)法(41)と Weighted-Least-Square (WLSQ)法(41)

のハイブリッド手法である GLSQ 法(42)を用いた．壁表面近くの薄く曲がった格子には

Green-Gauss を使用し，壁から離れた場所では Weighted-Least-Square になる．GLSQ で

は， 
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[𝛽𝑴 + 2(1 − 𝛽)𝑉𝑰]∇𝑞 = 𝛽 ෍ 𝜔ഥ௝𝐿௝∆𝑥పఫሬሬሬሬሬ⃑ ∆𝑞௝ + (1 − 𝛽) ෍ 𝑠௝𝑥௡ఫሬሬሬሬሬሬ⃑ ∆𝑞௝

௝௝

 (7.25) 

の式を用いて勾配を求める．ここで， 
𝛽 ∈ [0,1] 

𝑴 = ൭
𝐼௑௑ 𝐼௑௒ 𝐼௓௑

𝐼௑௒ 𝐼௒௒ 𝐼௒௓

𝐼௑௓ 𝐼௒௓ 𝐼௓௓

൱ 

𝐼஺஻ = ෍ 𝜔ഥ௝∆𝐴௝∆𝐵௝

௝

(7.26) 

𝜔ഥ௝ = ቆ2
𝑙௝

ᇱ

𝐿௝
ᇱ ቇ

ଶ
𝑠௝

𝐿௝
 

𝛽 = min ቆ1,
𝑉

max൫∆𝑥௝൯ ∙ min൫𝑠௝൯
ቇ 

である．𝛽が GG 法と WLSQ 法を切り替えるパラメータであり，𝛽 = 0で GG 法に，𝛽 =

1で WLSQ 法になる． 
 
 

7.3.2. 流体計算条件 

7.3.2.1. 主流条件 

主流条件を表 7.4 に示す．想定飛行高度，マッハ数は 3 章で述べたものと同様とし，

レイノルズ数を 1.935×108とする． 
 

表 7.4 主流条件 

Reynolds number [-] 1.935×108 

Mach number [-] 0.8 
Temperature [K] 223.252 
Pressure [Pa] 26499 
Angle of attack [deg] 2 

 
 

7.3.2.2. 計算格子 

計算領域は 3 章と同様とし，計算対象まわりの表面格子最大サイズ，最小サイズをと

もに 0.035[m]とした．境界層格子は𝑦ା = 0.2とし，総格子点数は約 5040 万セルとした．

また，ウィングレット付近には 7.1 節と同じリファイメントボックスを設置している．

図 7.9 に計算対象まわりの格子を示す． 
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(a)計算対象全体 

 
(b)主流方向断面(x=27[m]) 

図 7.9 計算対象まわりの計算格子 
 
 

7.3.2.3. 境界条件 

境界条件を表 7.5 に示す．境界名は 3 章と同様であり，境界条件は「Body」のみ滑り

なし条件に変更した． 
 

表 7.5 境界条件 

Upstream Uniform flow boundary condition 

BWB No Slip wall boundary condition 

Symmetry Symmetry boundary condition 

Downstream Extrapolation boundary condition 

Upper Riemann boundary condition 

Lower Riemann boundary condition 

Side Riemann boundary condition 
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7.3.3. L/D 結果 

CFD を実行した結果を表 7.6 に示す．比較のため，前節での粘性を考慮していない計

算結果も併せて記載する． 
 

表 7.6 粘性流体と非粘性流体の統合形状での L/D 比較 

Coefficients Viscous Flow BWB Inviscid Flow BWB 
Cl 0.159 0.156 
Cd 0.781e-02 0.480e-02 

Cd(pressure) 0.362e0-2 0.480e-02 
Cd(viscous) 0.419e-02 - 

L/D 20.45 32.58 

 
粘性流体での CFD では結果として L/D が 12 程度減少した．揚力係数に関してはほ

とんど変化がない結果となったが，抗力係数は 1.6 倍程度増加した．抗力係数において，

圧力による抗力係数よりも粘性力による抵抗係数の値が大きいことがわかる．この結果

より，圧力抵抗よりも粘性抵抗が支配的であることがわかり，L/D としても粘性抵抗に

より低下したものと考えられる．ただし，L/D としては 20.4 という高い結果を得てお

り，従来型 TAW の L/D=18 程度と比較しても優位な値である．以降では統合形状にお

いて，粘性流体での CFD 結果を「粘性流体結果」，非粘性での CFD 結果を「非粘性流

体結果」として比較を行う． 
 
 

7.3.3.1. 表面圧力係数分布の比較 

図 7.10 に粘性流体結果と非粘性流体結果の表面圧力分布を示し比較する．(a)では上

面図で比較をしており，粘性流体結果では翼端付近での負圧領域が小さくなっているこ

とが確認できる．非粘性流体結果と比べ，胴体後端での圧力上昇が小さくなっている．

機首付近でも粘性流体結果は負圧領域があることがわかる．(b)では下面図を示してお

り，粘性流体結果では翼部前縁の正圧領域が強くなっていることが確認できる．また，

上面側と同様に，胴体後端での圧力上昇が小さくなっている．(c)は正面図を示しており，

圧力係数分布に大きな違いはない． 
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(a)上面図 

 
(b)下面図 

 
(c)正面図 

図 7.10 非粘性流体結果(左)と粘性流体結果(右)の表面圧力係数分布 
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7.3.3.2. 衝撃波と流線の可視化 

図 7.11 では非粘性流体結果と粘性流体結果の衝撃波の様子を，図 7.12 ではその拡大

図を示す．いずれの図においても同じ位置からの可視化であり，胴体表面は圧力係数分

布を，衝撃波としてマッハ数が M≥1 となる領域を赤色で示している．図 7.11 より，非

粘性流体結果と比べ，粘性流体結果では音速を超える領域が拡大していることがわかる．

特に翼胴境界位置から胴体部前縁への拡大と，翼端とウィングレットの境目付近でより

速い流れが生じていることが確認できる．また，粘性流体結果ではウィングレット前縁

の上方まで超音速流れの領域が伸びていることがわかる．図 7.12 は，翼端とウィング

レットを拡大した図である．粘性流体結果では翼前縁での超音速領域が大きくなってい

ることがわかる．翼端付近でもその傾向があるため，ウィングレットと翼部によって生

成された衝撃波が重なる領域が生れている． 

図 7.13 では非粘性流体結果と粘性流体結果におけるウィングレット付近の流線の様

子を示す．同じ位置からの可視化であり，胴体表面は圧力係数分布を，流線は z 方向速

度が正は赤色，負は青色で示している．図より，非粘性流体結果と比べ，粘性流体結果

ではウィングレット上部での縦渦が強く巻いていることがわかる． 

 

 

 

(a)非粘性流体結果 

 
(b)粘性流体結果 

図 7.11 翼上面とウィングレットでの衝撃波の様子 

(胴体：表面圧力係数，衝撃波：赤) 
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(a)非粘性流体結果 

 

(b)粘性流体結果 

図 7.12 衝撃波のウィングレット付近拡大図 (胴体：表面圧力係数，衝撃波：赤) 
 

 
 図 7.13 非粘性流束結果(左)と粘性流束結果(右)の流線図 

(胴体：表面圧力係数，流線：z 方向速度) 
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7.3.3.3. Cp 線図の比較 

図 7.14 に粘性流体結果と非粘性流体結果での Cp 線図取得位置を示し，図 7.15 に各

位置での Cp 線図とその位置での断面翼形状を示す．図 7.15 での断面翼形状はそれぞれ

のコード位置で正規化している．非粘性流体結果を青線，粘性流体結果を赤線で示す．

(a)は胴体中心から 8[m]位置である，翼胴境界位置での Cp 線図と断面翼形状を比較す

る．粘性流体結果では前縁でのよどみから上下面での圧力変化が，非粘性流体結果と比

べて大きいことが確認できる．前縁での圧力変化の大きさ以外は大きな違いはない．(b)

は胴体から 15[m]位置での翼端に近い翼部において，Cp 線図と断面翼形状を比較する．

粘性流体結果では(a)と同様に，前縁での圧力変化が大きくなっている．急激な圧力低下

が起き，直後に順圧力勾配があることから衝撃波が生成されていることが考えられる．

また，(a)と同様に前縁付近以外ではCp線図に違いはない．(c)では翼端(スパン方向99[%]

位置)で比較する．ここでは Cp 線図に大きな違いがあり，粘性流体結果では前縁付近で

の圧力変化が鋭く，非粘性流体結果はなだらかに変化していることがわかる．また，非

粘性流体結果では順圧力勾配の位置がコード長 15[%]から 20[%]位置にあるが，粘性流

体結果ではコード長 20[%]から 30[%]位置にあり，衝撃波が後方にシフトしていること

がわかる．また，いずれの位置においても同じ BWB 形状を用いているため，断面翼型

に違いはない．粘性流体結果より，いずれの位置でも前縁でのよどみから圧力変化が大

きくなっていることが確認された． 
 
 

 

 
図 7.14 非粘性流体結果(左)と粘性流体結果(右)の Cp 線図取得位置 
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(a)翼胴境界位置(胴体中心から 8[m]位置)  

 
(b)翼部(胴体から 15[m]位置) 

 
(c)翼端(スパン方向 99%位置) 

図 7.15 非粘性流体結果(青)と粘性流体結果(赤)の Cp 線図 
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7.4. 揚力の算出 

前節で得られた結果より，統合したBWB形状が小型旅客機に適用可能かを検証する．

揚力に関して，本計算で用いた主流条件と得られた空力係値より算出する．揚力は次式

より求まる． 

𝐿 =
1

2
𝜌௜௡௙𝑈௜௡௙

ଶ 𝐶௅𝑆  (7.27) 

変数における添字𝑖𝑛𝑓は主流での値を示している．主流での各物理量を表 7.7 に示す．

主流条件としている温度と圧力，主流の物性値である比熱比と気体定数より，主流密度

と音速が得られる．また，前節までに得られた統合した BWB 形状の参照面積と揚力係

数を表 7.8 に示す． 
 

表 7.7 主流での各物理量 

Density [𝑘𝑔/𝑚ଷ] 0.414 
Mach number [-] 0.8 
Speed of sound [m/s] 299.5 
Temperature [K] 223.252 
Pressure [Pa] 26499 
Heat capacity ratio [-] 1.4 
Specific gas constant [J/ (kg K)] 287 

 
表 7.8 統合した BWB 形状での空力性能評価の結果 

Reference area [𝑚ଶ] 259.2 
Cl [-] 0.159 

 
得られた各値を式(7.27)に代入することで揚力が得られる．また，算出された揚力を

重力加速度で除することで得られた揚力で持ち上がる質量が算出できる．結果を表 7.9

に示す． 
 

表 7.9 統合した BWB 形状での揚力の結果 

Lift [N] 489.2e+3 
Lift by 𝑔 [ton] 49.87 
Lift by 𝑔 [lb] 109952 
Gravitational acceleration [𝑚/𝑠ଶ] 9.81 

 
揚力は489 × 10ଷ [N]いう結果となり，それを重力加速度𝑔で除した結果，49.8[ton]と

なった．小型 BWB 旅客機の重量推算とその比較は唐澤ら(19)によってなされており，小

型 BWB 旅客機の最大離陸重量が 77793[lb] (35.28[ton])であることから，巡航状態におい

ては十分な揚力が得られていることがわかる． 
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第8章 結論 
本研究では，翼胴融合(BWB)形状を小型旅客機に適用し，高揚抗比を目指した形状最

適化計算を行った．はじめに小型 BWB 機の形状を表現するために形状変数を定義し，

それらをベジェ曲線と直線により表現した．小型 BWB 機の空力性能評価には CFD 計

算を用い，最適化計算ではベイズ最適化を適用させた．空力性能評価と形状最適化計算

を自動的に行えるよう，環境構築を行った． 

形状最適化計算では設計変数を 10 変数とし，サンプルを 125 点生成した．最適値探

索では収束条件を設計変数がほとんど一致する場合とした．最適形状では揚抗比(L/D)

が 21.2 となり，従来形状である旅客機が 18 程度であることから，高い空力性能を持つ

BWB 機が得られた．サンプルでの L/D 結果と比べても，最適値探索では高い L/D を確

認できた．最適形状では，そのほとんどが設計空間の境界値となり，胴体部に関しては

必要最低限のキャビンを確保し，正面投影面積が小さくなるよう最適化が進んだ．一方，

翼部は翼面積をより大きくし，かつ後退角を大きくすることで，大きな揚力を得て，翼

部前縁での衝撃波を緩和しようとしたものと考えられる．胴体部については断面厚みと

スパン方向長さが最小となったが，断面形状の変更を考慮しなかった．そこで更なる検

討事項として (1) 胴体断面形状を変更させた場合，空力係数が向上するかを調査する

こととした．また他方で，翼部において翼端翼弦長が 4.6[m]となり，強い翼端渦の生成

が予想される．(2) 翼端渦生成による誘導抵抗増大を防ぐため，ウィングレットの付加

を検討する． 

まず(1)について，胴体の断面翼型形状の変更に際して，スーパークリティカル翼型で

ある SC(2)-0012，SC(2)-0412，SC(2)-0612 を比較対象として CFD を行い，それぞれの

L/D を算出した．胴体断面翼型を SC(2)-0012 に変更した場合に最も高い L/D=21.85 とい

う結果が得られた．事前の最適形状と比較すると，L/D は 0.6 程度向上したが揚力係数

は減少していた．Cp 線図の比較結果より，特に胴体部での上下面の圧力差の低下が揚

力係数低下の要因である．また，抗力係数がより減少した要因としては翼前縁での衝撃

波が緩和されたため，造波抵抗が低減されたと考えられる． 

次に(2)として BWB の最適形状に対し，翼端渦による誘導抵抗低減のため，ウィング

レットの付加を検討した．翼端翼弦長が 4.6[m]という大きさであり，既存のウィングレ

ットが本研究で得られた BWB 形状に適するか未知であることから，ウィングレット形

状の最適化を行う．さしあたってまず形状定義を行い，立体形状の表現を行った．その

後，設計変数を定義し，制約条件を設定したうえで，L/D の最大化を目的とした形状最

適化計算を行った．ウィングレットが薄い形状であることから，CFD における計算格子

生成が困難であったため，サンプルデータから推定分布を生成して推定最適値を求めた．

得られた推定最適値に対して CFD を行い，最終的な最適形状を得るという計算手法を

選択した．最適値探索回数を 700 回と設定し実行した結果，収束値が得られた．それに

対して CFD を実行し空力性能評価を行い，L/D=23.68 という結果を得た．ウィングレッ

トを付加していない BWB では L/D＝19.49 であったことから，L/D としては 4.0 以上向

上した．揚力係数，抗力係数のいずれも向上しており，その要因としてはウィングレッ

トを付加したことにより翼端渦が抑制され，翼部での上下面圧力差の拡大による揚力増

加と，翼端渦抑制による誘導抵抗の低減が考えられる． 
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その後，これまでに得られた結果を統合し，空力性能評価と実現可能性を調査した．

計算格子を確実に生成するため，ウィングレット付近にリファイメントボックスを設置

したことから，計算格子がおよそ 2470 万セルとなった．CFD を実行し，L/D=32.58 と

いう結果を得た．揚力係数は低下したものの，抗力係数の大幅な低下により L/D が向上

した結果となった．翼前縁での衝撃波緩和による造波抵抗の低減が大きな要因であると

考えられる．また，粘性を考慮した空力性能評価を行った．レイノルズ数をおよそ

Re = 1.9 × 10଼とし，新たに境界層格子を生成し，格子数をおよそ 5000 万セルとした．

CFD を実行した結果，L/D=20.45 という値になり，抗力係数において圧力による抗力係

数と粘性応力による抗力係数が同じオーダー程度という結果となった．しかしそれでも

従来型 TAW が L/D=18 程度であることを考えると，十分高い L/D が得られている．ま

た一方，統合した BWB 形状の揚力はLift = 489 × 10ଷ [N]となり，これを重力加速度で

除した結果，𝐿𝑖𝑓𝑡 / 𝑔 = 1009952 [𝑙𝑏] となった．この値と小型 BWB 旅客機の重量推算

の結果を比較すると，十分な揚力が得られていることが確認できた． 

最適化計算における大部分の計算時間は CFD によるものであり，粘性を考慮せずに

CFD を行うことで，1 形状当たりの計算時間を減らす選択をした．しかし，6 章の結果

より，ある程度十分なデータセットさえあれば，目的関数の推定分布から推定最適値を

得られることがわかった．6 章での最適化計算における設計空間では，99 個のサンプル

で十分に最適値が推定されたものと考える．目的関数の分布と設計変数の設計空間次第

であることから，十分なサンプル数や最適値探索回数を一概には示せないが，少なくと

も 6 章では，ベイズ最適化の利点である，少数サンプルを用いた推定分布から推定最適

値を得るという手法がうまく機能したものと考える．このことより，粘性を考慮した

CFD を利用した最適化計算を，現実的な計算時間で行える可能性はあると考える． 

また，得られた最適形状では十分な L/D であり，揚力としても十分な大きさであるこ

とが確認できた．本研究では巡行状態における L/D の最適化を行ったが，今後 BWB の

実用化に向けては多くの検証すべき点がある．例えば，離着陸を想定した低速かつ高迎

角時の L/D やピッチングモーメントなどの安定性などがある．これらを一つひとつ検

証していくことで小型 BWB 旅客機の有用性を示し更に高めることができ，実用化が近

づくものと考える． 
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