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第 1章 

 

序論 

 

1.1 研究背景 

 近年，地球環境保全に対する関心が高まる中，航空機においても低燃費・低騒音で環

境性能のよい機体が航空機開発メーカーには求められるようになっている．例えば，現

在日本で開発が行われている三菱スペースジェット(Mitsubishi SpaceJet)では複合材技術，

新型エンジンを用いることで，従来の同型ジェット機と比較して低燃費・低騒音で環境

性能のよい機体を目指している(1).このように航空機の設計は，従来の Tube-and-Wing 

(TAW) 機の設計の改善に集中している． 

 一方，新しい形状の航空機の実現に向けて様々な研究が行われており，そこで注目さ

れているのが，Blended Wing Body (BWB) である(図 1)．これまで，Boeing や NASA に

よって，先駆的研究(2) と概念実証実験(3)が進められてきた．この BWB 形状は胴体と主

翼を一体化し，機体全体が滑らかな曲面で構成される外見的特徴を持っている．この形

状の特徴として，不連続な凹凸のない流線形とし，抵抗や騒音の低減に加え，胴体と主

翼を一体化することで胴体部分も揚力を生み出し，濡れ面積に対して揚力を生む面積が

相対的に大きくなり，高い揚抗比を得ることができる．また，主翼のみに揚力が集中せ

ず強度に余裕があるため構造負荷の低減，内部空間が大きいためペイロードの増加とい

った点が従来機と比較して期待できる．このような BWB は Liebeck ら(4)によって，800

人乗りの大型機として概念が提唱されている． 

 形状による空力性能，騒音低減，ペイロードの増加の観点から，BWB 形状の利点は

大型機のみならず小型機にも適用できるのではないかと考えられる．空力性能，騒音低

減に加え，ペイロードの増加は，一度に輸送できる量が増えることにつながるため，限

られたスペースに貨物などを載せる従来小型機と比較して，大きな利点となると考えら

れる。しかしながら，大型機と小型機では航続距離や最大離陸重量が大きく異なるため，

小型機に適している形状を検討する必要がある．奈良ら(5)は，150 人乗りの BWB 形状

の検討を行っており，航続距離，ペイロードを従来機と同等にした際に，CFD による空

力性能から優位性を示している．また圓谷ら(6)は，BWB 形状と従来機を同等の設計要

求下で，同一の概念設計法を用いて，揚抗比の向上による燃料消費の軽減を，重量推算

から優位性を示している．しかしながら，BWB 形状の特徴であるペイロードの増加を

考慮した小型機の設計例はほとんどない． 
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図 1 BWB 形状の概念実証機 (7) 

 

 

1.2 研究目的 

以上のような背景から，本研究では，100 席程度の小型機を対象とし，従来の TAW 機

と比較し，BWB 形状の特徴を活かし，ペイロードの増加，なおかつ同等以上の揚抗比

を持つ新しい小型機形状の提唱を目的とする．目的達成に向け，まず BWB 形状を表現

するための形状定義を行い，CFD により，スパン方向翼型を選定し，基本形状を求め

る．次に，最適化計算のモデル化を行い，ペイロード 1.5 倍とした小型 BWB 旅客機の

制約条件を設けたうえで，形状探索を行い，小型 BWB 旅客機の形状を調査する． 

 

 

1.3 本論文の構成 

本論文の各省の概要，論文の構成は以下の通りである． 

 

 第 1 章 本研究の背景および目的を示した． 

 第 2 章 本研究で用いた数値計算法を示す． 

 第 3 章 BWB 形状の表現方法を示す． 

 第 4 章 スパン方向翼型選定の計算結果を示す． 

 第 5 章 形状探索のモデル化を示す． 

 第 6 章 最適化計算による形状探索結果をまとめる． 

 第 7 章 本研究で得られた結論をまとめる． 
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第 2章 

 

数値計算法 
 

 本研究では，流体計算に宇宙航空研究開発機構(JAXA)が開発した高速圧縮性流体解

析ソルバである FaSTAR を用い，形状探索のための最適化計算に米国サンディア国立研

究所が開発した最適化システムである Dakota を用いる．各ソフトで使用した計算手法

と各計算要素の統合と自動化方法について述べる． 

 

2.1 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
∫ 𝑸𝑑𝑣

𝑉

+∫ 𝑭(𝑸)

𝑆

𝑑𝒔 = 0 (1) 

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

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) 

𝑭(𝑸) =

(

 
 

𝜌𝑢

𝜌𝑢2 + 𝑝
𝜌𝑢𝑣
𝜌𝑢𝑤

(𝑒 + 𝑝)𝑢)

 
 
𝒊 +

(

 
 

𝜌𝑣
𝜌𝑢𝑣

𝜌𝑣2 + 𝑝
𝜌𝑣𝑤

(𝑒 + 𝑝)𝑣)

 
 
𝒋 +

(

 
 

𝜌𝑤
𝜌𝑢𝑤
𝜌𝑣𝑤

𝜌𝑤2 + 𝑝
(𝑒 + 𝑝)𝑤)

 
 
𝒌 (3) 

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

下のように与えらえる． 

𝑝 = (𝛾 − 1) [𝑒 −
𝜌

2
(𝑢2 + 𝑣2 +𝑤2)] (4) 

𝛾は空気の場合，1.4 である．  

 

 

2.2 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．各面での垂直方向の流束と面積を

掛けたものの和で評価する 
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∫ 𝑭(𝑸)

𝑆

𝑑𝒔 = ∑[𝑭𝑘(𝑸) ∙ 𝑑𝒔𝑘]

𝑚𝑎𝑥

𝑘

(5) 

 

ここで，𝑘は各面の番号を示し，要素の面の数だけある．また各流束は以下のように与

えられる． 

𝑭 ∙ 𝑑𝒔 = (𝑓𝑥𝑛𝑥 + 𝑓𝑦𝑛𝑦 + 𝑓𝑧𝑛𝑧)𝑆 = 𝑻
−1𝑻(𝑓𝑥𝑛𝑥 + 𝑓𝑦𝑛𝑦 + 𝑓𝑧𝑛𝑧)𝑆 = 𝑻

−1𝑭𝑛𝑆 (6) 

𝑻 =

[
 
 
 
 
1 0 0 0 0
0 𝑛𝑥 𝑛𝑦 𝑛𝑧 0

0 𝑡1𝑥 𝑡1𝑦 𝑡1𝑧 0

0 𝑡2𝑥 𝑡2𝑦 𝑡2𝑧 0

0 0 0 0 1]
 
 
 
 

(7) 

𝑭𝑛 =

[
 
 
 
 

𝜌𝑢𝑛
𝜌𝑢𝑛

2 + 𝑝
𝜌𝑢𝑛𝑢𝑡1
𝜌𝑢𝑛𝑢𝑡2
(𝑒 + 𝑝)𝑢𝑛]

 
 
 
 

(8) 

𝑻−1 =

[
 
 
 
 
1 0 0 0 0
0 𝑛𝑥 𝑡1𝑥 𝑡2𝑥 0
0 𝑛𝑦 𝑡1𝑦 𝑡2𝑦 0

0 𝑛𝑧 𝑡1𝑧 𝑡2𝑧 0
0 0 0 0 1]

 
 
 
 

(9) 

ここで，𝑓𝑥，𝑓𝑦，𝑓𝑧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(𝑛𝑥，𝑛𝑦，𝑛𝑧)は面の法線ベクトル成分，(𝑡1𝑥，𝑡1𝑦，𝑡1𝑧)，(𝑡2𝑥，𝑡2𝑦，𝑡2𝑧)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．また，𝑢𝑛，𝑢𝑡1，𝑢𝑡2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． 

𝑸𝑛 = 𝑻𝑸 (10) 

[
 
 
 
 
𝜌
𝜌𝑢𝑛
𝜌𝑢𝑡1
𝜌𝑢𝑡2
𝑒 ]
 
 
 
 

=

[
 
 
 
 
1 0 0 0 0
0 𝑛𝑥 𝑛𝑦 𝑛𝑧 0

0 𝑡1𝑥 𝑡1𝑦 𝑡1𝑧 0

0 𝑡2𝑥 𝑡2𝑦 𝑡2𝑧 0

0 0 0 0 1]
 
 
 
 

[
 
 
 
 
𝜌
𝜌𝑢
𝜌𝑣
𝜌𝑤
𝑒 ]
 
 
 
 

(11) 

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

ベクトルである．式(8) の𝑭𝑛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𝑸𝑛𝑎，𝑸𝑛𝑏を用いて求められる． 

𝑭𝑛 = 𝑭𝑛(𝑸𝑛𝑎, 𝑸𝑛𝑏) (12) 

ここで，𝑸𝑛𝑎，𝑸𝑛𝑏は式(10)を使って求める．  

 

 

2.3 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(8)を採

用する．質量流束に Roe の手法を応用している． 
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𝑭𝑛 =
𝑚̇ + |𝑚̇|

2
(
1
𝑢
𝐻
)

𝑏

+
𝑚̇ + |𝑚̇|

2
(
1
𝑢
𝐻
)

𝑎

+ (
0
𝑝̃
0
) (13) 

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
{𝜌𝑏(𝑢𝑏 + |𝑢̅|) + 𝜌𝑎(𝑢𝑎 − |𝑢̅|) −

𝜒

𝑐̅
Δ𝑝} (16) 

ここで， 

χ = (1 − 𝑀̂)
2
, 𝑀̂ = min(1,

1

𝑐̅
√
𝑢𝑏
2 + 𝑢𝑎

2

2
  ) 

|𝑢̅|𝑎,𝑏 = (1 − 𝑔)
𝜌𝑏|𝑢𝑏| + 𝜌𝑎|𝑢𝑎|

𝜌𝑏 + 𝜌𝑎
+ 𝑔|𝑢|𝑎,𝑏 

𝑔 = −max [min(𝑀𝑏 , 0) , −1] × min [max(𝑀𝑎 , 0) , 1] 

𝑀𝑎,𝑏 =
𝑢𝑎,𝑏
𝑐̅
, 𝑐̅ =

𝑐𝑎 + 𝑐𝑏
2

(17) 

である．また，式(13)第三項の圧力流束𝑝̃は次式となる． 

𝑝̃ =
𝑝𝑎 + 𝑝𝑏
2

+
𝛽𝑎 + 𝛽𝑏
2

(𝑝𝑏 − 𝑝𝑎) + (1 − 𝜒)(𝛽𝑏 + 𝛽𝑎 − 1)
𝑝𝑏 + 𝑝𝑎
2

 

𝛽𝑎,𝑏 = {

1

4
(2 ∓𝑀𝑎,𝑏)(𝑀𝑎,𝑏 ± 1)

2
, |𝑀𝑎,𝑏| < 1

1

2
[1 + 𝑠𝑖𝑔𝑛(±𝑀𝑎,𝑏)], |𝑀𝑎,𝑏| ≥ 1

(18) 

 

 

2.4 勾配計算法 

 線形の再構築法で使用する勾配の計算法には，Green-Gauss(GG)と Weight-Least-Square 

(WLSQ) のハイブリット手法である GLSQ 法(9)を採用した．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 Weight-Least-Square になる．

GLSQ では， 

[𝛽𝑴 + 2(1 − 𝛽)𝑉𝑰]∇𝑞 = 𝛽∑𝜛𝑗𝐿𝑗
𝑗

∆𝑥𝑡𝑗⃗⃗⃗⃗  ⃗∆𝑞𝑗 + (1 − 𝛽)∑𝑠𝑗𝑥𝑛𝑗⃗⃗⃗⃗⃗⃗ ∆𝑞𝑗
𝑗

(19) 

の式を用いて勾配を求める．ここで， 

𝛽 = [0,1] (20) 

𝑴 = (
𝐼𝑋𝑋 𝐼𝑋𝑌 𝐼𝑍𝑋
𝐼𝑋𝑌 𝐼𝑌𝑌 𝐼𝑌𝑍
𝐼𝑍𝑋 𝐼𝑌𝑍 𝐼𝑍𝑍

) (21) 

𝐼𝐴𝐵 =∑𝜛𝑗∆𝐴𝑗∆𝐵𝑗
𝑗

(22) 

𝜛𝑗 = (2
𝑙𝑗

𝐿𝑗
)

2
𝑠𝑗

𝐿𝑗
(23) 

𝛽 = min(1,
𝑉

max(∆𝑥𝑗) ∙ max(𝑠𝑗)
) (24) 
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である．𝛽が CG と WLSQ を切り替えるパラメータであり，𝛽 = 0で CG に，𝛽 = 1で

WLSQ になる． 

 

 

2.5 再構築法と制限関数 

 求めた勾配を用いて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状の

値を計算する．セル内の分布を , 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 . 

𝑄𝑎𝑖
′ = 𝑄𝑎 + ∇𝑄𝑎 ∙ 𝑟𝑎𝑖 (25) 

𝑄𝑎𝑖
′ はは再構築された面上の値，𝑄𝑎はセル平均値，∇𝑄𝑎は勾配，𝑟𝑎𝑖はセル中心から面に

向かうベクトルである．(図 2.1 参照) 

 

 
図 2.1 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(𝑄𝑎，𝑄𝑏)から再構築された値(𝑄𝑎
′，𝑄𝑏

′ ) 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(10)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Φ𝑎を使用する． 

 本計算では Venkatakrishnan(11)リミタを導入する．セル A でのリミタΦ𝑎を決める際に

は，まずセル A の周りのセルとの最大の差∆𝑄𝑚𝑎𝑥と最小の差∆𝑄𝑚𝑖𝑛を求める． 

∆𝑄max = max(𝑄𝑛𝑒𝑖𝑔ℎ𝑏𝑜𝑟 − 𝑄𝑎) 

∆𝑄min = min(𝑄𝑛𝑒𝑖𝑔ℎ𝑏𝑜𝑟 − 𝑄𝑎) (26) 

次に，式(13)を用いて面𝑖に対する𝑄𝑎𝑖
′ を求め，その正負に応じて以下の式を計算する． 

∆𝑄 = 𝑄𝑎𝑖
′ − 𝑄𝑎 

Φ𝑎𝑖 =

{
 
 

 
 

∆𝑄max
2 + 𝜀2 + 2∆𝑄∆𝑄max

∆𝑄max
2 + 2∆𝑄2 + ∆𝑄max∆𝑄 + 𝜀

2
 (∆𝑄 > 0)

∆𝑄min
2 + 𝜀2 + 2∆𝑄∆𝑄min

∆𝑄min
2 + 2∆𝑄2 + ∆𝑄min∆𝑄 + 𝜀

2
 (∆𝑄 < 0)

 

(27) 

ここで，𝜀2 = (𝜅∆𝑥)3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Φ𝑎𝑖を計算し最後にその最小値を計算する． 

𝛷𝑎 = min(𝛷𝑎𝑖) (28) 
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2.6 時間積分法 

 本計算では，LU-SGS(12)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． 

(
𝑉𝑖
∆𝑡
𝑰 +

𝜕𝑭𝑖𝑗

𝜕𝑸𝑖
)∆𝑸𝑖 = 𝑹𝑖 (29) 

ここで，𝑉𝑖はセル i の体積，∆𝑡は時間刻み，𝑭𝑖𝑗はセル i とセル j の間の流束，∆𝑸𝑖はセル

i の保存量ベクトルの変化量，𝑹𝑖はセル i の非粘性流束である．また，𝜕𝑭𝑖𝑗/𝜕𝑸𝑖はヤコ

ビ行列である．例えば，図 2.2 のようなセル番号の配置の場合を考える．Cuthill-Mckee

法(13)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(27)を書くと, 

(0
𝜕𝑭52
𝜕𝑸2

𝜕𝑭53
𝜕𝑸3

0
𝑉𝑖
∆𝑡
𝑰 +

𝜕𝑭52
𝜕𝑸5

+
𝜕𝑭53
𝜕𝑸5

+
𝜕𝑭53
𝜕𝑸5

+
𝜕𝑭58
𝜕𝑸5

0
𝜕𝑭57
𝜕𝑸7

𝜕𝑭58
𝜕𝑸8

0)

(

 
 
 
 
 
 

∆𝑄1
∆𝑄2
∆𝑄3
∆𝑄4
∆𝑄5
∆𝑄6
∆𝑄7
∆𝑄8
∆𝑄9)

 
 
 
 
 
 

=

(

 
 
 
 
 
 

𝑅1
𝑅2
𝑅3
𝑅4
𝑅5
𝑅6
𝑅7
𝑅8
𝑅9)

 
 
 
 
 
 

(26)

 

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.  

 
図 2.2 セルの配置と流束 
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式(26)の左辺の LDU 分解を行うと, 

(𝐿 + 𝐷 + 𝑈)∆𝑄 ≈ (𝐿 + 𝐷)𝐷−1(𝐷 + 𝑈)∆𝑄 (27) 

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 (28) 

また, ヤコビアン要素の差分は１次精度とし，流束を Rusanov 法(14)で評価する． 

𝜕𝑭𝑖𝑗

𝜕𝑸𝑖
=
1

2
(
𝜕𝑭𝑖
𝜕𝑸𝑖

− 𝜌𝐴𝑰) ,
𝜕𝑭𝑖𝑗

𝜕𝑸𝑗
=
1

2
(
𝜕𝑭𝑗

𝜕𝑸𝑗
+ 𝜌𝐴𝑰) (29) 

となる．ここで𝜌𝐴はスペクトル半径である．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， 

𝜌𝐴 = 𝑈⃗⃗ ∙ 𝑛⃗ + c +
2𝜇

𝑅𝑒𝜌ℎ
 

𝐷𝑖 = ∑ (
𝑉𝑖
∆𝑡
+
1

2
∑ 𝜌𝐴𝑗𝑆𝑗
𝐽∈𝐷(𝑖)

)𝑰

𝑗∈𝐷(𝑖)

(30) 

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，行列の反転を無くし，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， 

𝜕𝑭𝑖𝑗

𝜕𝑸𝑖
∆𝑸𝑖 =

1

2
(
𝜕𝑭𝑖
𝜕𝑸𝑖

∆𝑸𝑖 − 𝜌𝐴∆𝑸𝑖) ≈
1

2
(𝑭(𝑸𝑖 + ∆𝑸𝑖) − 𝑭(𝑸𝑖) − 𝜌𝐴∆𝑸𝑖) (31) 

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∗𝑖 = 𝐷𝑖
−1 [𝑹𝑖 −

1

2
∑ [(𝑭(𝑸𝑗 + ∆𝑸

∗
𝑖) − 𝑭(𝑸𝑗) − 𝜌𝐴∆𝑸

∗
𝑗) 𝑆𝑖𝑗]

𝐽∈𝐷(𝑖)

]  𝑓𝑜𝑟𝑤𝑎𝑟𝑑 𝑠𝑤𝑒𝑒𝑝 

∆𝑸𝑖 = ∆𝑸
∗
𝑖 −𝐷𝑖

−1 1

2
∑ [(𝑭(𝑸𝑗 + ∆𝑸𝑖) − 𝑭(𝑸𝑗) − 𝜌𝐴∆𝑸𝑗)𝑆𝑖𝑗]

𝐽∈𝐷(𝑖)

 𝑏𝑎𝑐𝑘𝑤𝑎𝑟𝑑 𝑠𝑤𝑒𝑒𝑝 

ここで，式中の流束𝑭は以下の式により求める． 

𝑭(𝑸) =

(

 
 

𝜌𝑢𝑛
𝜌𝑢𝑛𝑢 + 𝑝𝑛𝑥
𝜌𝑢𝑛𝑣 + 𝑝𝑛𝑦
𝜌𝑢𝑛𝑤 + 𝑝𝑛𝑧

𝜌𝑢𝑛𝐻 )

 
 

(32) 

𝑢𝑛は垂直方向速度で，𝑛は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
𝑉𝑖

max(𝜌𝐴)
(33) 

なので， 
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𝐷𝑖 = ∑ (
𝑉𝑖
∆𝑡
+
1

2
∑ 𝜌𝐴𝑗𝑆𝑗
𝐽∈𝐷(𝑖)

)𝐼

𝑗∈𝐷(𝑖)

=∑(
max(𝜌𝐴)

𝐶𝐹𝐿
+
1

2
∑ 𝜌𝐴𝑗𝑆𝑗
𝐽∈𝐷(𝑖)

)

𝑗∈𝑖

𝐼 (34) 

となる．一方，CFL 固定の統一時間刻みは， 

∆𝑡 = min (𝐶𝐹𝐿
𝑉𝑖

max(𝜌𝐴)
) (35) 

のように計算し，全てのセルの中で最も小さい∆𝑡が採用される． 

 

 

2.7 最適化手法 

本研究の形状探索のための最適化手法には，勾配法を用いた．最適化問題を目的関数

𝐹(𝑿)の最大化とする．最適化問題に対する数値解法として，次式に従い繰り返し計算に

より最適解を得る． 

𝑿𝑞+1 = 𝑿𝑞 + 𝛼 ∙ 𝑺𝑞 (36) 

ここで X は設計変数ベクトル，S は探索方向ベクトル，𝛼はステップ幅，q は試行回数

を示している． 

 探索方向 Sの決定には目的関数𝐹(𝑿)の勾配𝜵𝐹(𝑿)が用いられる．しかし，探索方向に

制約条件がある場合にはこれ以上進むことができなくなる．そのため，探索方向を決め

る方法として実行可能方向法(Feasible Directions Method)(15)を用いる．ここで，制約条件

を以下のように仮定する． 

𝑔1(𝑿) ≤ 0 (37) 

𝑿 = (𝑥1, 𝑥2) (38) 

ここで，𝑔1(𝑿)は制約条件であり，𝑔1(𝑿)の境界上に現在の設計点𝑿1があるとする．この

ときの探索方向 Sを決定するには， 

Step 1. 設計点 𝑿1での勾配(𝜵𝐹(𝑿1), 𝜵𝑔1(𝑿
1))を求める． 

Step 2. 次の 2 つの不等式を満たす探索方向 S を求める． 

𝜵𝐹(𝑿1) ∙ 𝑺 ≥ 0 (39) 

𝜵𝑔1(𝑿
1) ∙ 𝑺 ≥ 0 (40) 

ここで，式(39)を満たす領域を Usable sector，探索方向を Usable direction，式(40)を満た

す領域を Feasible sector，探索方向を Feasible direction という．このとき，式(40)を満た

す𝑺のなかで，式(39)を最大にするような𝑺を選択すると，目的関数𝜵𝐹を最も増加させ

ることができる．この𝑺を Usable-feasible direction という． 

実行可能方向法のアルゴリズムは以下のように与えられる． 

Step 0. 初期点𝑥0を与え，𝑞 = 0として Step 1 へ． 

Step 1. 終了判定条件を満たしていたら停止する． 

Step 2. 探索方向𝑺の決定 ． 

Step 3. 直線探索によりステップ幅𝛼を計算し，式(36)により𝑿𝑞を更新する． 

Step 4. 𝑞 = 𝑞 + 1として Step 1 へ戻る． 
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2.8 形状探索方法 

本研究では，計算対象の 3DCAD データ生成には，スクリプト言語を用いた 3DCAD

ソフトである「OpenSCAD」(16)を用いた．計算格子生成には，JAXA 開発の六面体ベー

スの非構造格子を自動生成するツールである「HexaGrid」を用いた．空力性能を評価す

るための流体計算には，JAXA 開発の流体解析ツールである「FaSTAR」を用いた．形状

探索を行う最適化計算には，米国サンディア国立研究所開発の最適化システム「Dakota」
(17)を用いた．これらの各計算要素をシェルスクリプトで統合することで自動化の環境構

築を行った．このことにより，計算開始から終了まで，一切人の手を加えることなく，

より良い性能をもつ形状を出力することができる． 以下にシェルスクリプトの概略構

成図を示す．計算に要する時間の約 8 割は FaSTAR による流体計算である． 

 

 
図 2.3 シェルスクリプト概略構成図 
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第 3章 

 

BWB形状の定義 
 

 本章では，OpenSCAD を用いて，BWB 形状を表現するために形状定義変数と形状表

現法について述べる．また，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． 

 

3.1 形状定義変数  

BWB 形状を表現するための形状定義変数は，He ら(18)によって定義された 2 次元平面

での BWB 形状変数を基に，より自由な形状を表現できるようにするため 3 次元に拡張

した．定義した形状変数は，以下の表 3.1 に示すような変数により与えられ，定義位置

を図 3.1 に示す．cb は胴体長さ，cbt は胴体厚さ，bt はハーフスパン長さ，ct は翼端長

さ，ctt は翼端厚さ,  cr は翼付け根長さ，crt は翼付け根厚さ，d は胴体先端から翼付け

根先端までの長さ，db は胴体底面から翼付け根底面までの長さ，sba は後退角，da は上

反角，n1, n2, n3 は制御点となり，n1、n2 は機首形状，n3 は胴体と主翼の境界である翼

胴境界位置に関係するパラメータとなる． 

以上のように，形状定義変数と位置を設定すると BWB 形状は 14 の変数により 3 次

元表現できるようになる． 

 

表 3.1 形状変数 

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 BWB nose 

db The distance of wing’s root from BWB bottom 

sba Sweep-back angle 

da Dihedral angle 

n1, n2, n3 Control points 
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図 3.1 形状定義変数位置 

 

 

3.2 形状表現方法 

1.1 節で述べたように，BWB 形状は胴体と主翼を一体化し，機体全体が滑らかな曲面

で構成されていることが大きな特徴である．この特徴によって，空力性能の面で大きな

メリットとなっている．そこで，本研究では，胴体と主翼が滑らかに接続される BWB

形状に対して，胴体部分はベジェ曲線，主翼部分は直線を用いることで形状表現を行っ

た．ベジェ曲線は制御点を自由に配置することでき，自由度が高く滑らかな曲線を表現

することができる．そのため，BWB 形状のような滑らかな曲線によって構成される形

状を表現するのに，効果的であると考えたためである．図 3.2 に形状表現方法について

示す．また図 3.2 の赤線で示す部分が，4 点制御のベジェ曲線で表現する箇所であり，

それぞれの制御点に座標点を与える．4点制御のベジェ曲線は以下の式で与えられえる． 
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𝑃 =  (1 − 𝑡)3𝑃𝐴 +  3(1 − 𝑡)2𝑡𝑃𝐵 + 3(1 − 𝑡)𝑡
2𝑃𝐶 + 𝑡

3𝑃𝐷
0 ≤ 𝑡 ≤ 1 (41)

 

ここで，𝑃𝐴，𝑃𝐵，𝑃𝐶，𝑃𝐷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，この値が 0 から 1 まで変化することでベジェ曲

線を得ることができる． 

 

表 3.2 制御点 

𝑃𝐴 𝑃0 𝑃4 𝑃12 𝑃16 

𝑃𝐵 𝑃1 𝑃5 𝑃13 𝑃17 

𝑃𝐶 𝑃2 𝑃6 𝑃14 𝑃18 

𝑃𝐷 𝑃3 𝑃7 𝑃15 𝑃19 

 

 
図 3.2 座標位置  

 

以上のように，胴体の滑らかな部分を 4 点制御のベジェ曲線で，主翼部分は直線を用

いて表現すると，24 点の座標点が必要となる．これらの座標点を 3.1 節で述べた定義変
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数を用いて，従属的に変化させるように座標位置を設定した．このように設定すること

で，最適化計算において形状定義変数が変化しても，BWB 形状を表現することが可能

となる． 

またスパン方向には，スーパークリティカル翼を分布させることとした．現在，旅客

機の巡航速度はマッハ 0.8 前後で飛行している．そのため翼表面近くの流れは局所的に

超音速となり衝撃波により造波抵抗が発生する．この翼型は NASA で開発され，前縁

から後縁に向かって翼上面側がなるべく平らな形状が特徴である．このような形状にす

ることで，NACA4 桁翼のような従来の翼型と比較して，衝撃波の発生する位置が翼面

の後縁部にくるようにし，超音速領域を拡げ，抗力をゆるやかにすることができる．そ

のため，遷音速飛行において有効な翼型であるため，本研究で用いることとした．この

翼型をベジェ曲線に沿って，翼弦長と翼厚を変化させて分布させ，それぞれの定義断面

は凸包によって補間することで，BWB 形状を表現する． 

 

 

3.3 概念形状 

 本研究では，100 人乗りの総エコノミ－の小型 BWB 旅客機を設計することとする．

必要空間をキャビンとし，従来リージョナルジェット機の MSJ 等の値を参考に，小型

BWB 旅客機と MSJ のキャビン緒言を表 3.3 に示す．キャビン高さは，MSJ は 2.03[m] (1)

であり，他の同型機においても E190 は 2[m]，CRJ1000 は 1.89[m]であったため，本研究

でも 2[m]あれば従来機に劣らないものだと考えた．また座席ピッチ，座席幅，通路幅は

MSJ(1)の値を参考に，少し大きめの値を用いて，それぞれ 80[cm]，50[cm]，50[cm]とす

る． 

 キャビン幅については，BWB 形状の胴体断面が楕円形であり、機内を与圧した場合

に円形に比べて機体内外の圧力差による力に弱いといった構造上の問題点を改善する

ために，リブの設置が必要となってくる．そのリブがキャビンの内部圧力負荷に耐える

ように設計する必要があり，座席幅，通路，備品，リブを確保するために，約 3.6[m] (10)

の値を用いた．これらの値を用いると，5 列×10 席がキャビン幅を有効に使用できたた

め，左右対称に 8[m]×3.6[m]のキャビンを 1 つずつ配置することとした． 

図 3.3 に概念平面図を示す．平面図は Boeing と NASA の大型機向けの実験機 X-48B 

(19)を参考にキャビンが収まるように設定した． 

 

 

表 3.3 キャビン緒言(1 つあたり) 

 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] 3.6 2.76 

Depth [m] 8 (0.8×10) - 
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(a)全体図 

 
(b)キャビン内 

図 3.3 概念平面図 

 

以上のことを踏まえた上で，CAD データを生成した結果を図 3.4 に示す．図 3.4 の赤色

の Box 部分は表 3.3 の値を満たしたキャビンを示している． 
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(a)平面図 

 
(b)側面図 

 
(c)正面図 

図 3.4 三面図 
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第 4章 

 

スパン方向翼型選定 
 

 本章では，スパン方向に分布させるスーパークリティカル翼の選定について述べる．

本研究では SC(2)-0012 翼を分布させたものと，キャンバーがついた SC(2)-0712 翼を分

布させた 2 ケースの比較を行った．BWB 形状は胴体部分も翼型であるため，胴体部分

により揚力を生む形状を分布させるが，本形状においても有効であるか比較検証を行っ

た．キャビンを収めるため，胴体中心は 16%，翼端は 10%と最大翼厚比を固定した．各

ケースの流体計算の結果を示す． 

 

4.1 主流条件 

 主流条件を表 4.1 に示す．高度 10000[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 26499[Pa]である．また，AoA=0, 2, 4[deg]と変化させて計算を行った． 

 

 

表 4.1 主流条件 

Angle of attack [degree] 0, 2, 4 

Mach number [-] 0.8 

Temperature [K] 223.252 

Pressure [Pa] 26499 

 

 

4.2 計算格子 

 本計算で用いた計算格子を図 4.1 に示す．また計算対象の表面格子を図 4.2 に示す．

計算領域は機体全長を L としたとき，主流方向 50L，高さ方向に 50L，機体幅方向に 50L

とした．セル数は約 170 万点，計算対象周りの表面最小セルサイズは 0.035[m]，表面最

大セルサイズは 0.28[m]である． 
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図 4.1 計算格子 

 

 

図 4.2 表面格子 
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4.3 境界条件 

 境界パッチ名を図 4.3 に示す．流入面を「Upstream」，計算対象を「BWB」，対称面を

「Symmetry」，流出面を「Downstream」，計算対象から上の面を「Upper」，計算対象から

下の面を「Lower」，y 軸手前の面を「Side」とする． 

また，境界条件を表 4.2 に示す．「Upstream」は一様流条件，「BWB」は滑り壁条件，

「Symmetry」は対称条件，「Downstream」は外挿条件，その他の面はリーマン境界条件

とする． 

 
 

図 4.3 境界パッチ名 

 

 

表 4.2 境界条件 

Upstream Uniform flow boundary condition 

Symmetry Symmetry boundary condition 

BWB Slip wall boundary condition 

Side Riemann boundary condition 

Upper Riemann boundary condition 

Lower Riemann boundary condition 

Downstream Extrapolation boundary condition 
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4.4 結果及び考察 

 流体計算時間は 1 ケースあたり 16 並列で約 30 分であった．流体計算により得られた

空力性能の結果を表 4.3 に示す．迎角が増加することで，双方の翼型において，Cl 値と

Cd 値ともに増加していることが分かる．また SC(2)-0012 翼を分布させたときは 4°，

SC(2)-0712 翼を分布させたときは 2°の時に L/D の値が大きい値をとった．SC(2)-0012

翼を分布した際，0°~4°にかけて増加しているが，特に 0°~2°にかけて L/D の増加

率が高い．SC(2)-0012 翼は対称翼であるため，0°の時は上下に圧力差を生みにくいが，

迎角をつけることで，胴体部分にも揚力を得やすくなったことが，L/D の増加率に影響

していると考えらえる．また，SC(2)-0712 翼を分布した際，2°~4°にかけて揚抗比が

減少したのは，淀み点が下面側に移動することで上下面に圧力差が生まれやすくなった

が、主流方向の面積が増加し，Cl 値の増加分よりも，Cd 値の増加分が大きいためだと

考えられる． 

 また図 4.4-4.6 に各迎角時の表面圧力分布，図 4.7-9 に各迎角時の中心断面位置, 翼胴

境界位置，99%位置での Cp 分布を示す．図 4.4-4.6 の表面圧力分布を比較すると，SC(2)-

0712 翼を分布した形状において，上面側の負圧部分が後縁側に領域が広がっており，

下面側の負圧部分では，前縁側に移動し，領域が狭くなっていることが分かる． 

また図 4.7-9 の Cp 分布を比較すると，胴体中心位置の前縁部分において，双方に大

きな差異は見つけることができなかった．しかし，SC(2)-0012 翼の場合は，上下面にお

いてコード長の 60%位置から逆圧力勾配となっており，対称翼であるため上下面にほと

んど圧力差が生まれていないことが分かる．一方で SC(2)-0712 翼の場合は，上面側で

はコード長の 70%位置，下面側では 50%位置から逆圧力勾配となっており，上面側にキ

ャンバーを持つ非対称翼であるため，上下面に圧力差が生まれていることが分かる．ま

た，翼胴境界値，99%位置においても，胴体中心位置ほど顕著ではないが，同様の現象

が起きていることが分かる．これは，上面側に反りがつくことで，空気が緩やかに加速

され，下面側では，翼形状の傾きが SC(2)-0012 翼と比較して早い箇所からついており，

空気が加速する箇所が前縁側に移動したと考えられる．その結果，圧力差を生みやすく

なり，揚抗比が向上したのではないかと考えられる． 

以上の結果から BWB 形状において，胴体部分により揚力を生む形状を分布させるこ

とは有効であると考えられる．本研究では最も揚抗比の高かった，スパン方向に SC(2)-

0712 翼を分布させものを基本形状とし，巡航状態は迎角を 2°つけた状態とする． 

 

表 4.3 空力性能 

 SC(2)-0012 SC(2)-0712 

AoA [deg] Cl Cd L/D Cl Cd L/D 

0 0.0081 0.0011 0.7271 0.1189 0.0128 8.6144 

2 0.1422 0.0149 9.5623 0.2500 0.0209 11.9688 

4 0.2738 0.0259 10.5778 0.3776 0.0353 10.713 
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(a) 上面側 

 
(b) 下面側 

 

図 4.4 AoA=0 時の表面圧力分布 

SC(2)-0712 SC(2)-0012 

SC(2)-0012 SC(2)-0712 
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(a) 上面側 

 
(b) 下面側 

 

図 4.5 AoA=2 時の表面圧力分布 

SC(2)-0712 

SC(2)-0712 

SC(2)-0012 

SC(2)-0012 
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(a) 上面側 

 
(b) 下面側 

 

図 4.6 AoA=4 の表面圧力分布 

SC(2)-0712 

SC(2)-0712 

SC(2)-0012 

SC(2)-0012 
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胴体中心位置 

 
翼胴境界位置 

 
99% 

 

図 4.7 AoA=0 時の Cp 分布 
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(a) 胴体中心位置 

 
(b) 翼胴境界位置 

 
(c) 99% 

 

図 4.8 AoA=2 時の Cp 分布 
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(a)胴体中心位置 

 
(b) 翼胴境界位置 

 
(c) 99% 

 

図 4.9 AoA=4 時の Cp 分布 
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第 5章 
 

形状探索のモデル化 
 

本章では，小型 BWB 旅客機の形状探索を行うために設計問題のモデル化について述

べる．また，制約条件を設けるための重量推算の方法，結果を示す． 

 

5.1 最適化計算のモデル化 

本研究では，巡航状態で従来機よりも高い揚抗比を目指した設計を行うため，次のよ

うに最適化問題のモデル化を行った． 

{
𝑚𝑎𝑥𝑖𝑚𝑖𝑧𝑒 𝐿/𝐷

𝐿 = 𝑊
(42) 

目的関数は L/D とし，制約条件は機体重量と揚力が釣り合うこと(L=W)とした．制約

条件は以下の式のように整理できる． 

𝐿 =
1

2
𝜌𝑈2𝐶𝐿𝑆 = 𝑊 (43) 

 

𝑊

𝐶𝐿𝑆
=
1

2
𝜌𝑈2 (44) 

右辺は主流動圧により，固定値となる． 𝑊を固定とし，整理すると 

𝐶𝐿𝑆 =
2𝑊

𝜌𝑈2
(45) 

となる．𝑊は重量推算値に重力加速度を掛けた値から，𝐶𝐿は数値計算結果から，S の翼

面積は図 5.1 の青枠で示す形状定義変数から求め，制約条件を設けることとする． 

 
図 5.1 主翼面積 
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5.2 重量推算方法  

 重量推算は J. Roskam(20)の見積もり方法に基づいて行う．重量推算に必要な設計要求

を表 5.1 に，飛行フェーズを図 5.2 に示す．ペイロード人数は 100[人]，航続距離は

1800[nm]，代替空港までの飛行距離は 200[nm]，空中待機時間は 45[分]で，高度 10000[m]

をマッハ 0.8 で巡航飛行する飛行フェーズとする． 

航続距離は MSJ が 2040[nm]，E190 が 1800[nm]，CRJ1000 が 1425[nm]であるため，

リージョナル用途において 1800[nm]あれば航続距離は従来機と同等であると考えた．

また，代替空港までの飛行距離は，成田空港・羽田空港から中部国際空港までの距離に

相当するため，ダイバージョンには十分な距離であると考えられる．空中待機時間は，

一般的な値を用いた(20)．飛行フェーズは，代替空港までの飛行を含めたものとし，重量

推算を行う． 

 

表 5.1 設計要求 

Payload [persons] 100 

Range [nm] 1800 

Diversion [nm] 200 

Loiter time [minutes] 45 

Cruising altitude [m] 10000 

Cruising speed [Mach] 0.8 

 

 
図 5.2 飛行フェーズ 

 

 まず機体の重量を要素ごとに分解すると，以下の式が与えられる． 

𝑊𝑇𝑂 = 𝑊𝑂𝐸 +𝑊𝐹 +𝑊𝑃𝐿 (46) 

ここで，𝑊𝑇𝑂は最大離陸重量，𝑊𝑂𝐸は運用空虚重量，𝑊𝐹は燃料重量，𝑊𝑃𝐿はペイロード



 

29 

 

重量となる． 

 運用空虚重量𝑊𝑂𝐸は，空虚重量𝑊𝐸，機構上使用できない燃料とオイルの重量𝑊𝑡𝑓𝑜，常

務員の重量𝑊𝑐𝑟𝑒𝑤ならびに運航に必要な各種運航アイテムの重量𝑊𝑂𝑃の和である．ここ

で，𝑊𝑡𝑓𝑜は一般に最大離陸重量の 0.5%以下程度である．各種運用アイテム重量は，安

全装備（酸素マスク関係，救命胴衣など），食料と水の重量である．これらの関係は以

下の式で与えられる． 

𝑊𝑂𝐸 = 𝑊𝐸 +𝑊𝑡𝑓𝑜 +𝑊𝑐𝑟𝑒𝑤 +𝑊𝑂𝑃 (47) 

空虚重量𝑊𝐸は，航空機製造者が担当した部分の重量（機体そのもの，製造者空虚重量

𝑊𝑀𝐸）とほかのメーカーが製造，納品した機体に固定される機器部品類（航法機器類，

空調機器，レーダー，内装部品など）の和𝑊𝐹𝐸𝑄（各種機器重量）で表せる．これらの関

係は以下の式で与えられる． 

𝑊𝐸 = 𝑊𝑀𝐸 +𝑊𝐹𝐸𝑄 (48) 

 ペイロード重量については，設計要求から既知となり，乗客の重量の平均値として 1

人あたり 175[lb]として計算を行う．また，従来機のエコノミークラスでは乗客 1 人あ

たりの手荷物を 44[lb]として計算を行うが，ペイロードの増加も目指しているため，一

人あたりの手荷物を 66[lb]として求める．式(46)から運用空虚重量𝑊𝑂𝐸と燃料重量𝑊𝐹を

求めれば最大離陸重量𝑊𝑇𝑂を求めることができる．しかし，これら 2 つの値はたがいの

増減が最大離陸重量𝑊𝑇𝑂の増減を介して，他方の重量の増減に影響するため，独立の値

として扱えない．そのため，𝑊𝑇𝑂に対する相対量である，𝑊𝑂𝐸/𝑊𝑇𝑂と𝑊𝐹/𝑊𝑇𝑂を用いて

表すと，以下の式が与えられる． 

𝑊𝑇𝑂 =
𝑊𝑃𝐿

1 −
𝑊𝑂𝐸
𝑊𝑇𝑂

−
𝑊𝐹
𝑊𝑇𝑂

(49)
 

𝑊𝑂𝐸/𝑊𝑇𝑂と𝑊𝐹/𝑊𝑇𝑂の値が求まれば，𝑊𝑇𝑂の値を求めることができる． 

 次に，燃料重量𝑊𝐹を以下の式のように分解できる． 

𝑊𝐹 = 𝑊𝐹𝑢𝑠𝑒𝑑 +𝑊𝐹𝑟𝑒𝑠 (50) 

ここで，𝑊𝐹𝑢𝑠𝑒𝑑は使用する燃料，𝑊𝐹𝑟𝑒𝑠は予備燃料となる．1 回の飛行をいくつかの飛行

フェーズに（総計 n）に区切り，各フェーズ前後の機体重量比の計算を行う．i 番目のフ

ェーズ前後の機体重量比を𝑊𝑖+1/𝑊𝑖とし，これらをすべて掛け合わせて，フライト開始

前と終了後の機体重量比𝑀𝑓𝑓を求める． 

𝑀𝑓𝑓 =
𝑊1
𝑊𝑇𝑜

∙
𝑊2

𝑊1
∙
𝑊3

𝑊2
∙ ⋯ ∙

𝑊𝑖

𝑊𝑖−1
∙
𝑊𝑖+1

𝑊𝑖
∙ ⋯ ∙

𝑊𝑛
𝑊𝑛−1

(51) 

この値を用いると，実際に使用する燃料𝑊𝐹𝑢𝑠𝑒𝑑は以下の式が与えられる． 

𝑊𝐹𝑢𝑠𝑒𝑑 = (1 −𝑀𝑓𝑓)𝑊𝑇𝑂 (52) 

本研究では，図 5.2 のように示した，空港を出発して目的地に到着するまでを１つのフ

ライトとし，ダイバージョンと空中待機も含めた 9 フェーズに分けた場合を考える．す

なわち，1.ウォームアップ，2.タキシ―，3.離陸，4.上昇，5.巡航，6.降下，7.ダイバージ

ョン，8.空中待機，9.着陸といった流れの飛行フェーズである． 

 1.ウォームアップ，2.タキシ―，3.離陸，4.上昇，6.降下，9.着陸に関しては，比較

的経過時間が短いこと，同じ種類の機体であればほぼ同値の値を示すため，リージョナ

ルジェット機の値(21)を用いる．5.巡航，7.ダイバージョン，8.空中待機は飛行性能による

ため，航続距離の推算に用いられる以下のブレーゲーの式を用いる． 
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(巡航時) 

𝑊𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒

𝑊𝑐𝑟𝑢𝑖𝑠𝑒−1
= exp

−𝑅𝐶

𝑉(𝐿/𝐷)
(53) 

ここで，𝑅は航続距離[nm]，𝐶は燃料消費量[(lb/hr)/lb]，𝑉は飛行速度[knot]，𝐿/𝐷は巡航時

の揚抗比となる．表 5.1 の設計要求から，𝑅=1800[nm]，𝑉= 465.8[knot]，燃料消費量は一

般的な値である𝐶=0.5[(lb/hr)/lb] (21)を用いる． 

(待機時) 

𝑊𝐿𝑜𝑖𝑡𝑒𝑟

𝑊𝐿𝑜𝑖𝑡𝑒𝑟−1
= exp

−𝐸𝐶𝑙𝑡𝑟
(𝐿/𝐷)𝑙𝑡𝑟

(54) 

ここで，𝐸は空中待機時間[hr]，𝐶𝑙𝑡𝑟は空中待機中の燃料消費量[(lb/hr)/lb]，(𝐿/𝐷)𝑙𝑡𝑟は空

中待機中の揚抗比となる．表 5.1 の設計要求から，𝐸=0.75[hr]，空中待機中の燃料消費量

一般的な値である𝐶=0.4[(lb/hr)/lb] (21)を用いる．また，巡航時の揚抗比と空中待機中の揚

抗比は，以下の式の関係が成り立つ． 

(
𝐿

𝐷
)
𝑙𝑡𝑟
=
(𝐿/𝐷)

0.866
(55) 

重量推算における各フェーズの機体重量比を表 5.2 に示す． 

 

表 5.2 機体重量比 

Phase 𝑊𝑖+1/𝑊𝑖 

1 Warmup 0.990 

2 Taxi 0.990 

3 Takeoff 0.995 

4 Climb 0.980 

5 Cruise Eq. (53) 

6 Descent 0.990 

7 Diversion Eq. (53) 

8 Loiter Eq. (54) 

9 Landing 0.992 

 

式(46), (50), (52)より，運用空虚重量は以下の関係式が与えられる． 

𝑊𝑂𝐸 = 𝑊𝑇𝑂 − (1 −𝑀𝑓𝑓)𝑊𝑇𝑂 −𝑊𝐹𝑟𝑒𝑠 −𝑊𝑃𝐿 (56) 

 𝑊𝑇𝑂と𝑊𝑂𝐸については，BWB のデータを整理して得られる統計関係式 (6), (22), (23), (24), (25)

を用いる．  

log10𝑊𝑇𝑂 = 0.9656 log10𝑊𝑂𝐸 + 0.4736 (57) 

式(56), (57)は，それぞれ 1 次関数に近似できることから，任意の𝑊𝑇𝑂値 3 点で計算を行

い，2 式の交点の値を算出する．この値を制約条件の L=W に用いる値とする． 

 上述のようにして制約条件に必要な重量推算値を算出するが，式(53), (54)の L/D が未

知数のため制約条件を設けることができない．本研究では 4 章の基本形状の CFD 結果

から，L/D=約 12 を算出している．そのため，本章での最適化計算において L/D が向上

することを考慮し，従来 TAW 機と同様の L/D=15(26)を代入し，重量推算を行う． 

 また，BWB 機と従来機と比較するため，乗客 1 人あたりの手荷物は 44[lb]とし，𝑊𝑇𝑂

と𝑊𝑂𝐸の統計関係式は以下の式を用いる． 

log10𝑊𝑇𝑂 = 1.012 log10𝑊𝑂𝐸 + 0.186 (58) 
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5.3 重量推算結果及び考察 

 小型 BWB 旅客機と従来機の重量推算を行った結果を比較する．図 5.3 に任意の重量

推算を 3 点で 1 次線形近似した結果を示す．表 5.3 に 1 次線形近似した結果から交点を

算出した値を示す．また，表 5.4 に従来機の最大離陸重量をまとめたものを示す． 

 はじめに，比較対象となる従来機での重量推算値の信頼性について確かめた．表 5.3

の重量推算結果では 98714[lb]であり，表 5.4 の最小値である 90002[lb]と最大値である

105358[lb]の間の値を取っていることが分かる．本研究で用いている重量推算方法は経

験的な統計式から求めている．また，重量推算値を算出する際に，巡航 L/D=15，航続

距離 1800[nm]としており，各機体によって空力性能や航続距離等の設計要求が異なる

ため，多少の差が生じたと考えられる．しかし，大きな差ではないため，重量推算結果

の値を，比較対象の値としてもよいと考えられる．  

 次に小型 BWB 旅客機と従来機の推算値の比較を行った．小型 BWB 旅客機の方が，

最大離陸重量では約 20000[lb]，運用空虚重量では約 19000[lb]，燃料重量では約 4000[lb]

軽量で済むことが分かる．運用空虚重量と燃料重量の差を比較すると，運用空虚重量の

差が大きいことが分かる．運用空虚重量については，式(47)のように表せ，𝑊𝑐𝑟𝑒𝑤と𝑊𝑂𝑃

については双方に差異はないと考えられる．𝑊𝑡𝑓𝑜は最大離陸重量の 0.5%以下程度であ

り，小型 BWB 旅客機では約 390[lb]，従来機では約 490[lb]であるため，最大離陸重量の

差を見ても微小であると考えられる．そのため，運用空虚重量で大きな差が出ているの

は𝑊𝐸の空虚重量であることが分かる．空虚重量は式(48)で表せるように，機体自体の自

重である．これは BWB の特徴である，主翼のみに揚力が集中せず強度に余裕があるた

め構造負荷の低減により，従来機よいも構造を簡略化できることが，空虚重量の軽量化

に繋がったと考えられる．機体自体の自重が軽量となれば，同じ航続距離でも搭載する

燃料が少なく済むため，燃料重量の軽量化に繋がったと考えられる．その結果，最大離

陸重量の軽量化に繋がったものだと考えられる． 

 最大離陸重量が軽量になると，離陸滑走距離，着陸滑走距離が短縮する傾向にある．

またリージョナルジェット機の用途は地域内を飛ぶことであり，主要空港と比較し地方

空港は滑走路の距離が短い傾向にある．そのため，BWB は従来機よりも短い距離で離

着陸できると考えられる．また，離着陸距離が短くなることで，従来機が離着陸時に使

用する空力デバイスである高揚力装置も不要になるのではないかと考えられる．高揚力

装置の前縁スラットや後縁フラップが機体空力騒音の音源となっていることを考える

と，高揚力装置を設置しないことは騒音の低減に繋がるのではないかと考えられる． 

以上の重量推算の観点から，BWB 形状は，リージョナル用途に有効ではないかと考

えられる．本研究では，表 5.3 の重量推算値を用いて制約条件を設けることとする． 
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図 5.3 重量推算 

 

 

表 5.3 重量推算結果 

 BWB concept Conventional 

Maximum take-off weight [lb] 77793 98714 

Operational empty weight [lb] 37605 56400 

Fuel Wight [lb] 16091 20419 

 

表 5.4 従来機の最大離陸重量 

 MSJ E190 CRJ1000 

Maximum take-off weight [lb] 94358 90002 105358 
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第 6章 
 

小型 BWB形状探索 
 

 本章では，第 4 章の結果から得た基本形状を基に，第 5 章での重量推算結果から，本

研究の目的である，従来機よりもペイロードの増加，なおかつ同等以上の揚抗比を持つ

小型 BWB 旅客機の形状探索を行った．そして，形状探索から得た結果を示す． 

 

6.1 目的関数 

 第 4 章の結果から，高度 10000[m]を迎角=2°で巡航飛行するとし，第 5 章の最適化

計算のモデル化から目的関数は L/D とする．また制約条件は第 5 章の結果を用いると

29 となる．主流条件は第 4 章と同様である． 

 

 

6.2 設計変数 

 設計変数は制約条件に関係する，翼付け根長さ，スパン方向長さ，翼端長さと後退角

とする．表 6.1 に設計空間を示す．初期値は 3 章で述べたように，設定したキャビンが

収まるように，大型機向けの BWB(19)形状を基に作成した際の値である．翼端長さ，ハ

ーフスパン長さ，翼付け根長さの最小値は，初期値の半値とした．翼付け根長さの最大

値は，胴体先端から翼付け根先端までの長さを，6.5 で固定しているため，翼付け根長

さが胴体長さに収まるように，最大値を 16.5 とした．また，翼端長さの最大値は，初期

値において，翼付け根長さと翼端長さのテーパー比を初期値において 0.3 と設定してい

るため，翼付け根長さが最大値をとった際に，テーパー比が 0.3 となるように 4.95 とし

た．ハーフスパン長さの最大値は初期値の 1.5 倍とし，27 とした．後退角は，旅客機の

とる値が 20°~40°であったため，最小値は 20，最大値は 40 とした． 

 

表 6.1 設計空間 

Parameters Initial point Lower bounds Upper bounds 

The chord of  

wing tip 
2.25 1.125 4.95 

The half span 18 9 27 

The chord of  

wing’s root 
7.5 3.75 16.5 

Sweep-back angle 35 20 40 
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6.3 制約条件𝑳 = 𝑾での結果及び考察 
 表 6.2 に最適化計算により，得られた空力性能の結果を示す．また図 6.1 に最適化計

算の収束状態と制約条件の推移，図 6.2 に平行座標表示(Parallel Coordinate Plot : PCP)に

よる設計変数と目的関数の推移，図 6.3 に表面圧力分布，図 6.4 に翼胴境界位置と 99%

位置での Cp 分布を示す． 

 表 6.2 より，最適化計算を行い形状が変化することで，Cl 値が約 300 カウントの増

加，Cd 値が約 20 カウント増加し，初期形状よりも L/D が向上した形状を得ることがで

きた．また図 6.1(a)から最適化計算が収束していることを確認でき，勾配法によって 4

ケース評価され，目的関数のピークは 2 ケース目であることが分かる．また図 6.1(b)か

ら，2 ケース目で制約条件を超えており，3 ケース目では制約条件を満たすように変化

している．図 6.2 から翼端長さは 0.3~0.5 付近でばらついており，スパン方向長さと翼

付け根長さは，初期値から微増した値を 2 ケース目以降は取っている．また，後退角に

ついては，初期位置からほとんど変化していないことが分かる．以上のことから，最適

化計算は初期形状から制約条件に関係する設計変数である，翼端長さ，ハーフスパン長

さ，翼付け根長さを増加させる方向に探索が進んでおり，制約条件を満たすように形状

を変化させ，なおかつ揚抗比の高い形状を結果値として出力していることが分かる．ま

た，特にばらつきの大きい翼端長さが空力性能に影響をおよぼしているのではないかと

考えられる． 

 図 6.3 の表面圧力分布を比較すると，下面側での圧力分布に大きな差異を見ることが

できなかった．一方で，上面側では翼端長さが増加したことにより翼面積が増加してい

る．そのため，翼面での負圧となる領域が広がり，上下面での圧力差の生まれる範囲が

増加することで，Cl 値が増加したと考えられる．また図 6.4 より，翼胴境界位置と 99%

位置での Cp 分布を比較すると，どちらの形状においても前縁部分において，順圧力勾

配となったあと，圧力回復が起きている．そのため，前縁で急加速された流体が，急激

に減速することが分かる．そのため，この地点では衝撃波の発生による造波抵抗が生ま

れていると考えられるが，双方に大きな差異は見られないため，本計算の空力性能の違

いには影響はないと考えられる．また翼型を比較すると，最適化した形状では，翼厚が

異なっていることが分かる．本研究では，第 4 章より翼端での最大翼厚比を 10%で固定

しているため，翼端長さが増加するとともに，翼厚が増加していると考えられる．それ

に伴い，前縁側での流れの淀み域でより高圧となり，翼面で流体が加速されることで，

より強い衝撃波が発生し，Cd 値が増加したのではないかと考えられる．結果として Cd

値の増加分よりも Cl 値の増加分が多いことで L/D の向上に繋がったと考えられる． 

 以上の結果から，L/D を向上させるために主翼面積を広げ，揚力の発生面を増加させ

ることが望ましいことが分かった．しかし，最適化計算によって得られた解は初期形状

とあまり変化しておらず，設計空間に対して，探索範囲が狭いことが分かった．  

 

表 6.2 空力性能 

 Cl Cd L/D 

Initial shape 0.2500 0.0209 11.9688 

Optimized shape 0.2823 0.0229 12.3424 
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(a)収束状態 

 
(b)制約条件の推移 

図 6.1 収束状態と制約条件の推移 

 

 
図 6.2 PCP による設計変数と目的関数の推移 
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(a)上面側 

 

(b)下面側 

 

図 6.3 表面圧力分布の比較 
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(a)翼胴境界位置 

 
(b)99%位置 

 

図 6.4 Cp 分布の比較 



 

38 

 

6.4 制約条件𝑳 ≥ 𝑾での結果及び考察 
 6.3 節の結果から，設計空間に対して，探索範囲が狭いことが分かり，また図 6.1 から

制約条件を超えながらも，目的関数である L/D がピークを取っていることに着想を得

て，制約条件を𝐿 ≥ 𝑊と変更した．このことにより，より重量の重い機体の形状探索を

行うことができるため，よりペイロードを増加させることができる形状を期待できる．

前節の結果値と比較するため，前節の最適値形状を「𝐿 = 𝑊形状」，今節の最適値形状を

「𝐿 ≥ 𝑊形状」と呼称する．表 6.3 に最適化計算により，得られた𝐿 ≥ 𝑊形状の空力性

能と𝐿 = 𝑊形状の比較を示す．また図 6.5 に最適化計算の収束状態と制約条件の推移，

図 6.6 に PCP による設計変数と目的関数の推移，図 6.7 に𝐿 = 𝑊形状と𝐿 ≥ 𝑊形状の表

面圧力分布の比較，図 6.8 に𝐿 = 𝑊形状と𝐿 ≥ 𝑊形状の翼胴境界位置と 99%位置での Cp

分布を示す． 

 表 6.3 より，制約条件を𝐿 ≥ 𝑊と変更することで，Cl 値が約 2400 カウントの増加，

Cd 値が約 70 カウントの増加し，𝐿 = 𝑊形状よりも L/D が大幅に向上した形状を得るこ

とができた．また図 6.5(a)から最適化計算が収束していることを確認でき，前節の図 6.1

よりも勾配法で評価されたケースが増加しており，15 ケース評価されていることが分

かる．L/D の変化が比較的緩やかな 1 ケースから 7 ケースを「case1-7」，変化が急激な

7 ケースから 11 ケースを「case7-11」，収束状態の 11 ケースから 15 ケースを「case11-

15」とする．また図 6.5(b)からは，図 6.5(a)と同様の変化がおきており，L/D が増加する

と制約条件も増加していることが分かる．図 6.6(a)から，翼端長さは 0.3~0.7 付近，ハー

フスパン長さは 0.5~1 付近，翼付け根長さは 0.3~1 付近，後退角は 0.75~0.95 付近でばら

ついていることが分かる．ケース別でみると，case1-7 では制約条件に関係する設計変

数である，翼端長さ，ハーフスパン長さ，翼付け根長さを増加させる方向に探索が進ん

でおり，これは𝐿 = 𝑊形状の探索でもみられた傾向である．case7-11 では，翼端長さと

後退角にばらつきは見られなかったが，ハーフスパン長さと翼付け根長さに大きなばら

つきがみられ，ハーフスパン長さにおいては設計空間の最大値をとること分かる．図 6.5

で急激に変化する箇所では，これら 2 つの設計変数が大きく影響をおよぼしていること

が分かる．case11-15 では，収束状態であるため大きな変化はないが，case7-11 であげた

ハーフスパン長さと翼付け根長さが設計空間の最大値を取っており，また後退角が

0.8~1 付近でばらついており，後退角の大きいものほど Cd 値が小さいため，後退角に

より衝撃波の発生位置が遅れることが起因しているのではないかと考えられる．以上の

ことから，図 6.2 では見られなかった各設計変数でのばらつきを確認することができた

ため，前節と比較して広い範囲での形状探索を行っていることが分かる．また，最適化

計算は case1-11 までは，前節から得られた主翼面積を広げることで，空力性能の向上を

図るといった知見と同様の挙動を示し，case11-15 では，後退角による衝撃波の発生位

置を遅らせるように形状探索を行ったと考えられる． 

図 6.7 の表面圧力分布を比較すると，下面側での圧力分布に大きな差異を見ることが

できなかった．一方で，上面側では翼端長さ，ハーフスパン長さ，翼付け根長さが増加

することで翼面積が大幅に増加している．そのため，前節で得られた知見より揚力発生

面が増加することで，Cl 値が大幅に増加したと考えられる．また，図 6.8 より，99%位

置においては大きな差異は見られなかった．しかし，翼胴境界位置においては，順圧力
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勾配から逆圧力勾配となる位置が前縁側によっていることが分かる．翼型を比較すると

𝐿 ≥ 𝑊形状は𝐿 = 𝑊形状よりも厚くなっていることがわかる．翼が厚くなることで，前

縁部分での形状変化が大きく，流体が加速されやすくなっている．そのため，𝐿 = 𝑊形

状よりも造波抵抗が発生していると考えられる．また，主流方向の面積が増加したこと

が Cd 値の増加した原因ではないかと考えられる． 

 以上の結果から，前節と同様で主翼面積を広げることは，空力性能を向上させるこ

とに大きく影響を与える．また，制約条件を不等号条件に変更することで，設計空間

に対して，探索範囲が広がることが分かった．しかし，最適化計算によって得られた

解はハーフスパン長が最大となる形状であり，全幅が 54[m]となる．BWB は全長に対

して，スパン方向が長い形状であるが，54[m]ほどあると従来の中型機ほどの大きさに

なる．本研究ではリージョナル用途の小型機を対象としているため，地方空港等の狭

い空港での運用を考慮すると，スパン方向の長さを制限した最適化計算が好ましいの

ではないかと考えられる． 

 

 

表 6.3 空力性能の比較 

 Cl Cd L/D 

𝐿 = 𝑊 0.2823 0.0229 12.3424 

𝐿 ≥ 𝑊 0.5257 0.0299 17.5981 
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(a)収束状態            (b)制約条件の推移 

 

図 6.5 収束状態と制約条件の推移 

 

 
(a)case1-15              (b)case1-7 

 

 
(a)case7-11              (b)case11-15 

 

図 6.6 PCP による設計変数と目的関数の推移 
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(a)上面側 

 
(b)下面側 

 

図 6.7 表面圧力分布の比較 

𝐿 = 𝑊 𝐿 ≥ 𝑊 

𝐿 = 𝑊 𝐿 ≥ 𝑊 
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(a)翼胴境界位置 

 
(b)99%位置 

 

図 6.8 Cp 分布の比較 

𝐿 = 𝑊 

𝐿 ≥ 𝑊 

𝐿 = 𝑊 

𝐿 ≥ 𝑊 
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6.5 スパン長固定での結果及び考察 
 6.4 節の結果から，スパン方向の長さを制限した方が，小型機に適した形状探索を行

うことができるのではないかと考え，スパン方向長さを初期値の 18[m]で固定し，制約

条件を𝐿 = 𝑊とし，設計変数に翼胴境界位置を決める n3 を追加した．このことにより，

6.3-6.4 節と異なり，主翼形状のみならず，胴体形状も変化する．6.3 節の結果値と比較

するため，6.3 節の最適化形状を「𝐿 = 𝑊形状」，今節の最適形状を「Constraint bt 形状」

と呼称する．表 6.4 に最適化計算により，得られた Constraint bt 形状の空力性能と𝐿 = 𝑊

形状の比較を示す．また図 6.9 に最適化計算の収束状態と制約条件の推移，図 6.10 に

PCP による設計変数と目的関数の推移，図 6.11 に𝐿 = 𝑊形状と Constraint bt 形状の表面

圧力分布の比較，図 6.12 に𝐿 = 𝑊形状と Constraint bt 形状の翼胴境界位置と 99%位置で

の Cp 分布を示す． 

 表 6.4 より，スパン方向を固定することにより，Cl 値が約 10 カウントの減少，Cd 値

が約 3 カウントの増加により，𝐿 = 𝑊形状よりも L/D が減少した．しかし，図 6.9(a)か

ら初期形状より L/D の向上した形状を得ることができていることが分かる．また，最適

化計算も収束していることを確認でき，勾配法によって 28 ケース評価されていること

が分かる．図 6.9(b)の制約条件の変化が激しい 1 ケースから 4 ケースを「case1-4」，図

6.9(c)の制約条件の変化が激しい 4 ケースから 17 ケースを「case4-17」，収束状態の 17

ケースから 28 ケースを「case17-28」とする．図 6.9(b)では，4 ケース目から制約条件が

変化していないが，図 6.9(c)から，4, 7, 8, 10, 11, 13, 14, 16, 23, 25 ケースの 10 ケースが

制約条件を超えていることが分かる．図 6.10(a)から，翼端長さは 0.3~0.6 付近，翼付け

根長さは 0.3~0.4 付近，後退角は初期値からほとんど変化せず，翼胴境界位置は初期値

より微増していることが分かる． 翼端長さ，翼付け根長さ，後退角については 6.3 節と

同じような傾向であることが分かる．また図 6.9 (c)と図 6.10(a), (b), (c)より制約条件を

超える形状に関しては，目的関数の L/D が向上していても最適値として出力されない

ことが分かる． 

 図 6.11 の表面圧力分布を比較すると，スパン方向の長さを制限しているため，主翼

形状に若干の違いが見られるが，上下面ともに大きな差異は見られなかった．また図

6.12 の Cp 分布を比較すると，双方に違いはみられず，翼型形状についても違いは見ら

れなかった．そこで翼面積について調査し，結果を表 6.5 に示し，各変数の位置関係を

図 6.13 に示す．ここで，翼胴境界位置での翼弦長を cbp，制約条件での翼面積を S，胴

体部分に含まれる翼面積を S’，主翼面積を S-S’とする．ct, cr, bt は双方に大きな差はな

いため，翼面積はおおよそ等しいことが分かる．次に胴体部分に含まれる翼面積 S’を比

較すると約 4[m2]ほど Constraint bt 形状が広く，主翼面積は約 3[m2]ほど Constraint bt 形

状が狭くなっていることが分かる．そのため，実際に揚力を発生する面積が小さくなる

ことで，𝐿 = 𝑊と比較して Cl 値が小さくなると考えられる．また，翼胴境界位置が増

加することで，胴体部分が増加し淀み域が増えるため Cd 値が増加したのではないかと

考えられる． 

 以上の結果から，6.3 節と比較すると評価ケースは増加したものの，初期形状からほ

とんど変化していないことが分かった．また，スパン方向を制限して最適化計算を行う

場合，n3 の翼胴境界位置が増加すると揚抗比の向上に影響を及ぼすことが分かった．
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そのため，翼胴境界位置は，キャビンを確保するための最小値とし，主翼面積を確保す

ることが好ましいと考えられる． 

表 6.4 空力性能の比較 

 Cl Cd L/D 

𝐿 = 𝑊 0.2823 0.0229 12.3424 

Constraint bt 0.2814 0.0232 12.1407 

 

 

 

(a)収束状態 

 
(b)制約条件の推移         (c)case4-28 の制約条件の推移 

 

図 6.9 収束状態と制約条件の推移 
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(a)case1-28 

 
(a)case1-4                (b)case4-17 

 

 
(c)case17-28 

 

図 6.10 PCP による設計変数と目的関数の推移 
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(a)上面側 

 
(b)下面側 

 

図 6.11 表面圧力分布 

𝐿 = 𝑊 Constraint bt 

𝐿 = 𝑊 Constraint bt 
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(a)翼胴境界位置 

 
(b)99%位置 

 

図 6.12 Cp 分布の比較 

𝐿 = 𝑊 

Constraint bt 

𝐿 = 𝑊 

Constraint bt 
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表 6.5 設計変数値と面積 

ct 3.014824325 3.051824712 

cr 8.103267441 8.396701628 

bt 18.47923402 18 

n3 9 9.323382971 

cbp 5.629266 5.63197 

S 102.7269098 103.0367371 

S’ 61.79640048 65.39733908 

S-S’ 40.93050932 37.639339802 

 

 

 
(a)設計変数位置 

 

(b)面積位置 

 

図 6.13 位置関係図 
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第 7章 
 

結論 
 

 本研究では，100 席程度の小型 BWB 旅客機の提唱を目指し，最適化計算による形状

探索を行い，小型機に適した BWB 形状を検討した．はじめに，BWB 形状を表現する

ため，形状定義変数を 3 次元のものに拡張，ベジェ曲線と直線を用いた形状表現方法の

検討を行い，BWB の特徴である胴体と主翼が滑らかに繋がった形状を表現することが

できた．また，これらを用いて 800 人乗りの BWB 形状を参考に，100 人乗りのキャビ

ンを必要空間とし，キャビンが含まれるような概念形状を設定した． 

 次に，スパン方向に分布させる翼型を選定するために，スーパークリティカル翼の対

称翼である SC(2)-0012 とキャンバーのついた SC(2)-0712 との比較を行った．SC(2)-0012

翼は，上下面においてコード長の 60%位置から順圧力勾配となっており，上下面にほと

んど圧力差が生まれていないことが分かった．一方で SC(2)-0712 翼は，上面側ではコ

ード長の 70%位置，下面側では 50%位置から順圧力勾配となっており，上下面に圧力差

が生まれやすいことが分かった．BWB 形状は胴体部分も翼型形状であるため，対称翼

である SC(2)-0012 翼ではなく，キャンバーを持った SC(2)-0712 翼のような翼型をスパ

ン方向に分布させることは有効であると分かった． 

 従来機と同等の空力性能で，ペイロードを 1.5 倍にした際の重量推算結果からは，最

大離陸重量，運用空虚重量，燃料重量ともに BWB 形状は軽量で済むことが分かった．

最大離陸重量が軽量になると，離陸滑走距離，着陸滑走距離が短縮する傾向にあるため，

リージョナルジェット機のような地域内を飛び，滑走路の距離が短い傾向にある地方空

港等に着陸するような小型機に対して，短い距離で離着陸できることは従来機よりも優

れているといったことを示すことができた． 

 最適化計算にあたり，モデル化を行い，重量推算から小型機向けの制約条件を設け

ることができ，小型 BWB 旅客機の形状探索を行うことができた．制約条件が等号条

件の際は，初期形状と比較して，制約条件を満たすような形状を探索することで翼面

積を広げ，揚力発生面を増やすことで空力性能を向上させることができた．しかし，

得られた解は初期形状から大きく変化することなく，設計空間に対して，探索範囲が

狭いことが分かった．次に，探索範囲を拡大させることを狙い，不等号条件による形

状探索を行った．その結果，等号条件の際よりも，さらに主翼面積を広げる形状とな

り，空力性能を改善することができた．しかし，得られた解はスパン方向が設計空間

の最大値となり，スパン方向の長さが従来の中型機ほどの大きさとなった．そのため

次に，スパン方向の長さを制限した形状探索を行った．その結果，翼胴境界位置が増

加することで，実際に揚力を発生する面が減少するため，初期形状よりも空力性能は

向上したが，他の解と比較すると劣る解を得た．そのため，スパン方向を制限する差

には，キャビンを確保するための最小値とし，主翼面積を確保することが好ましいと

考えられる． 

本研究では，従来機と比較し，ペイロードを増加させ，揚抗比を向上させた小型 BWB
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旅客機の形状探索に対し，スクリプトによる各計算要素の統合と自動化，形状表現法，

制約条件の設定方法など，一連の形状探索の手法を示し，小型 BWB 旅客機の形状の例

を示すことができたのではないかと考えられる．しかし，さらに空力性能の改善が必要

であり，小型 BWB 旅客機に最も適した形状ではない可能性もある．そのため，最適化

手法の変更や，設計変数に他の形状定義変数を含めた形状探索も必要である．また，形

状定義変数を 3 次元に拡張することで，翼の上下位置や上反角を調整することができ

る．上反角はローリングの安定性に寄与するため，これらを設計変数として含むことで，

揚抗比のみならず，横揺れ等の性能向上にも適用が可能であり，よりよい空力性能を持

つ形状を得ることが期待できる．本研究にて構築した形状探索手法を応用すれば，BWB

形状の潜在的な長所を最大化し，ペイロードを増加させ，尚且つ高い揚抗比を持った小

型 BWB 旅客機の形状を創出することも可能である． 
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