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1. 序論 

現在運航している旅客機の多くは、抵抗発散マッ

ハ数(𝑀𝐷𝐷)の高い Supercritical(SC)翼型を採用してお

り、更なる性能改善のためには𝑀𝐷𝐷の高い翼型への

改良が求められている。近年の計算空気力学(CFD)

技術の進歩は数値風洞を可能とし、風洞試験に基づ

く初期の SC 翼型に関する多くの知見の再考を可能

としている。 

そこで、本研究では高𝑀𝐷𝐷翼型の設計法の構築を

目的として、過去の知見による設計方針を参考に、

既存翼型の改良設計法の構築を行った。まず、既存

翼型の設計点における圧力分布を基に、更なる高

𝑀𝐷𝐷化を可能とする理想的な圧力分布への翼型の改

良を試みた。また、CFD解析を実施することで空力

性能の評価を行い、評価の指標としては神谷の文献
[1]を参考に、上面静圧分布の平均値であるパラメー

タ F値を用いた。 
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𝑐：コード長、𝑝：静圧、𝑝0：総圧 

 

2. 研究課題の概要とアプローチ 

本研究の対象翼型としては、初期の代表的なSC翼

型である DSMA523 翼型を選定した。その翼型形状

と設計圧力分布を図 1 に示す。𝑀𝐷𝐷特性改善の設計

方針については、過去の知見を整理[2]し考察するこ

とで、翼前縁における圧力分布に suction peak と呼

ばれる大きな負圧領域(図 1 の青線部分)を持たせる

ことを目標とした。 

また、本研究では CFD解析による空力性能の推算

を行った。図 2 に計算格子を示し、表 1 に解析手法

を示す。計算格子は C型構造格子を用いており、格

子点数は周方向×高さ方向に525 × 75点とし、総格子

点数は約 4 万点である。また、解析ソルバは JAXA

が開発した圧縮性流体解析ソルバ「UPACS」[4]を用

いた。本研究では、翼面上の衝撃波発生による格子

依存性をなるべく少ない格子点数で取り除くため

に、翼面に衝撃波が発生した場合に格子点を追加し

て分解能を改善するという解適合格子法を考案し、

上下面に適用した。 

以上より、DSMA523 翼型の設計圧力分布を風洞

試験結果[3]から選び、その設計圧力分布に近い CFD

解析結果の得られた解析条件（𝑅𝑒 = 2.0 × 106,𝑀 =

0.78, 𝛼 = 0.76°）で設計を行った。 

 

図 1  DSNA523翼型[2]とその設計圧力分布(赤

線)に対する目標圧力分布(青線) 

 

表 1 計算手法 

支配方程式 Re平均 NS方程式 

離散化手法 セル中心有限体積法 

流速評価 Ausmdvスキーム 

MUSCLの高精度化 2次精度 

乱流モデル Spalart-Allmaras 

  

 

 

図 2 計算格子概要 

 

3. 翼型改良法の検討と考察 

翼型改良法としては、式(2),(3)で表す Bezier 曲線
[5]を用いた形状定義の適用を考案した。上面を 2 分

割、下面を 3 分割し、それぞれ端点を二階微分に着

目して接続することで翼型を表現する。翼型のコー



ド長方向を𝑥、高さ方向を𝑧とした場合の定義式を以

下に示す。 
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 以上の翼型改良法を適用した改良翼型(D-51id07)

に対して、設計圧力分布を得た解析条件で CFD解析

を実施した。表 2 に解析結果、図 3 に DSMA523 翼

型と改良翼型、またその圧力分布を示す。図 3より、

D-51id07の特徴としては前縁が張り出しており、ま

た大きな rear loadingを有する点にある。これにより、

目標となる圧力分布が得られ、表 2より F値も大き

く低減した。 

表 2 解析結果 

 M α 𝑪𝒍 𝑭 

DSMA523 0.780 0.760 0.684 0.467 

D-51id07 0.780 0.760 0.884 0.426 

 

 

 

図 3 改良翼型と圧力分布 

 

 これより、DSMA523 翼型の設計圧力分布におけ

る揚力係数 (𝐶𝑙)での𝑀𝐷𝐷を検討した。図 4 に結果を

示す。図の縦軸は抵抗係数(𝐶𝑑)、横軸はMach数を表

し、𝑀𝐷𝐷の値は式(6)により定義される。図 4 より、

D-51id07 では𝑀𝐷𝐷 = 0.795、DSMA523 翼型では

𝑀𝐷𝐷 = 0.775となり、𝑀𝐷𝐷は約 0.02 向上した。この

要因は、suction peakと、リアローディングの増大に

伴う衝撃波位置の後退によって揚力傾斜が増大した

ために、必要迎角が低下し、crest(翼上面の接線が主

流方向と一致する最高点)位置が後退したためと考

えられる。 
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図 4 𝑀𝐷𝐷特性の比較
 

 

4. 結論 

 Bezier 曲線による翼型改良法を DSMA523 翼型に

適用することで、目標圧力分布が得られ F値を低減

することが出来た。その結果、𝑀𝐷𝐷が約 0.02向上し

た。しかし、目標とした suction peakを有する圧力分

布は、𝑀𝐷𝐷より低い Mach 数において抵抗の増大を

招いており、抵抗発散性能の良い圧力分布の検討に

課題がみられる。 
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