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燃料消費削減を目指した将来旅客機の概念設計＊

野村聡幸 *1

Conceptual Design of Future Passenger Aircraft Aimed at 
Reducing Fuel Consumption＊

Toshiyuki NOMURA*1

Abstract
　The conceptual design of a 120-seat class future passenger aircraft named TRA2022, which is assumed to enter service in early 

2020s, is conducted using the commercial software RDS-Pro. One of the goals of TRA2022 is to reduce fuel consumption by more 

than 30% compared to existing aircraft. Three types of TRA2022 that differ in wing and cruise Mach number are designed, and all of 

them attain the above goal. Furthermore, concerning one type of TRA2022, it is found that more than a half of the reduction of fuel 

consumption is due to cruise SFC.
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概要
　2020 年代前半の EIS を想定した 120 席級の将来旅客機 TRA2022 の概念設計を市販ソフト RDS-Pro を使って行った．

TRA2022 は現行機からの燃料消費 30% 以上削減を目標値としている．主翼及び巡航マッハ数の異なる 3 機種の TRA2022

が設計され，全機種が上記目標値を達成した．また，TRA2022 の 1 機種に関して，燃料消費削減量の半分以上が巡航 SFC

によるものであることが分かった．

*　平成 25 年 9 月 25 日受付 (Received 25 September, 2013)
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記号
A アスペクト比

B 主翼スパン長

C 燃料消費率

c 翼弦長

CD 抵抗係数

CD0 有害抵抗係数

CD L&P 空気漏れ及び突起物抵抗係数

CD misc 雑抵抗係数

Cf 摩擦抵抗係数

CL 揚力係数

D 抵抗または胴体構造高

FF 形状係数

K 誘導抵抗係数

Kdoor 胴体の片側に貨物扉がある場合は Kdoor = 1.06

KLg 主脚が主翼にマウントされている場合は KLg = 1.0
Kws Kws  0.75 1 2  / 1    B tanc/4 / L  

 L 揚力または胴体構造長

M マッハ数
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Nz 終極荷重倍数

Q 干渉係数

R 航続距離

S 主翼面積（Sref 及び Sw も同じ）

Scsw 主翼にマウントされた操縦翼面の面積

Sf 胴体濡れ面積

Swet 濡れ面積

T 推力

t 翼厚

V 機体速度

W 機体重量

W0 離陸重量

Wcrew 乗員重量

Wdg 設計全備重量

We 自重（または空虚重量）

Wf 燃料重量

Woil 滑油重量

Wpayload ペイロード

Λ c/4 25% 翼弦線の後退角

Λ LE 前縁後退角

λ テーパ比

1.　はじめに
　旅客輸送量の増加と環境負荷の低減を両立させ，さら

に航空機産業の国際競争力を強化するため，将来旅客

機に関する先進技術の研究開発が欧米で精力的に進め

られている．この研究開発の代表的なものに，NASA の

Environmentally Responsible Aviation（ERA）プロジェクト

1~4) と，同じく NASA の Subsonic Fixed Wing（SFW）プロ

ジェクト 5~9) がある．ERA プロジェクトは 2025 年の Entry 

Into Service（EIS）を想定した将来旅客機 N+2（現在より 2

世代先の機体）に搭載される技術の Technology Readiness 

Level（TRL）10) を 2020 年に 4~6 に上げることを目標とし

ている．一方，SFW プロジェクトは 2030~2035 年の EIS

を想定した将来旅客機 N+3（現在より 3 世代先の機体）に

搭載される技術の TRL を 2025 年に 4~6 に上げることを

目標としている．両プロジェクトでは，将来旅客機の機

体概念と先進技術の組み合わせを考え，その組み合わせ

が騒音，NOx 排出，燃料消費に関する目標値を達成でき

るか評価した上で，有望と考えられる機体概念と先進技

術を抽出し，それらに関する研究開発を集中的に推進し

ている．特に注目すべき点として，ERA プロジェクトで

は N+2 の 50% スケール以上のテストベッドを開発し，飛

行試験で TRL 6 の技術実証を行うことが計画されている．

　本研究においても上記プロジェクトに近いアプロー

チを採用し，2020 年代前半の EIS を想定した Tube and 

Wing の 120 席級旅客機 Technology Reference Aircraft 2022

（TRA2022）の燃料消費目標値の設定と概念設計を行っ

た．TRA2022 を 120 席級としたのは，民間で現在開発中

の 70~90席級リージョナルジェット機の 1クラス上で，今

後の市場拡大が見込まれるクラスであり 11)，さらに海外

メーカーの動向 12) から将来的に我が国も市場参入の可能

性があると考えたからである．本研究で行った燃料消費

目標値の設定と概念設計が，平成 25 年度以降に開始予

定の研究開発プロジェクトや技術評価へと展開していく

流れを，NASA SFW プロジェクトと比較して図 1 に示す．

TRA2022 と組み合わせる先進技術の抽出と研究開発は図

1 の各プロジェクトで実施される．

2.　TRA2012 及び TRA2022 の概念設計
　現行機を参考にしたリファレンス機 TRA2012A の

概念設計を先ず行い，燃料消費目標値を設定した上で

TRA2012A に対して高性能化 Fudge Factor の適用と設計

パラメータの最適化を行って，TRA2022A及びTRA2022B

を設計した．さらに，TRA2022B に対して巡航マッハ数

の変更と設計パラメータの最適化を行って TRA2022C を

設計し，TRA2022C から高性能化 Fudge Factor を除いて

TRA2012B を設計した．この設計変更の流れを図 2 に示

す．また，各機体の概念設計の流れを図 3 に示す．なお，
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図 1　NASA SFW プロジェクトと JAXA 研究開発プロジェクトの比較

図 2　TRA2012 及び TRA2022 の設計変更の流れ

 JAXAによる目標値設定 
燃料消費：–30%以上（現行同級機より） 
NOx排出：–70%（CAEP/6より） 
空港騒音：–20dB（ICAO Chap. 4より） 

TRA2022概念設計 

空力 
プロジェクト 

構造 
プロジェクト 

エンジン 
プロジェクト 

低騒音化 
プロジェクト 

空力 
目標値設定 

構造 
目標値設定 

エンジン 
目標値設定 

TRA2022概念再設計 

燃料消費 
評価 

NOx 
評価 

騒音 
評価 

低騒音化 
目標値設定 

N+3概念設計 

 NASAによる目標値設定 
燃料消費：–70%以上（現行同級機より） 
NOx排出：–75%（CAEP/6より） 
空港騒音：–71dB（FAR Stage 4より） 

先進技術抽出 

目標値達成評価 

先進技術TRL向上計画策定 

研究開発プロジェクト 

本論文の内容 

対応 

図２ TRA2012及びTRA2022の設計変更の流れ 
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TRA2012A TRA2022A TRA2022B 

TRA2022C TRA2012B 

巡航M0.78 

巡航M0.7 

既存技術 先進技術（高性能化Fudge Factor適用） 

• Carpet PlotによるWf最小化 
（T/W, W/S ±20%, 10%刻み） 

•主翼平面形、翼型維持 

• A319 Option参照 • Multivariable OptimizerによるWf最小化 
（T/W, W/S, A, λ ±30%, 刻み幅 15% → 15/23%） 

•主翼ΛLE、翼型維持 

• Multivariable OptimizerによるWf最小化 
（T/W, W/S, A, λ, ΛLE, t/c ±10%, 刻み幅 5% → 5/23%） 

• T/W, W/S維持 
•主翼平面形、翼型維持 
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概念設計には Raymer のテキスト 13) に基づく市販ソフト

RDS-Pro Ver. 5.3c14) を使用した．

2.1　TRA2012A の設定
　TRA2012A の仕様はターボファンエンジン IAE 

V2524-A5 を搭載した 120 席級旅客機エアバス A319 

Option を参考に決めており，A319 Option の仕様は参考文

献 15~17 から抽出した．また，この参考文献には記載さ

れていないものの，RDS-Pro の入力値として必要な詳細

データには，エアバス A321 を想定した RDS-Pro のサン

プル機DANBUSのデータを流用した．A319 Optionは 150

席級旅客機エアバスA320と主翼及び尾翼が共通で，A320

の胴体を短縮した機体である．そのため 120 席級として

はずんぐりした胴体となっている．そこで，TRA2012A

では A320 の胴体を短縮するのではなく，A320 のエコノ

ミー席 6 列を 1 列減らして 5 列とし，A320 の胴体を細く

した．それによってビジネスクラスは A320 と同じ 12 席，

エコノミークラスは 1 列 23 席とクラス境目 1 席が A320

より少ない 114 席，計 126 席の客室レイアウトとなった．

なお，胴体径は客室レイアウトが TRA2012A とほぼ等し

いボンバルディア CS30012) を参考にした．

2.2　機体形状の作成
　RDS-Proを構成するモジュールの一つに簡便なCADソ

フトである Design Layout Module があり，これを使って

TRA2012A の機体形状を作成した．図 4 に Design Layout 

Module で描いた TRA2012A の三面図を示す．この形状

データは後述の空力性能及び機体重量の推算に使用され

る．

2.3　推進系の推算
　RDS-Pro の Propulsion Module はインスタレーション

によってエンジンの推力及び燃料消費率 Specific Fuel 

Consumption（SFC）が低下するのを推算するだけである

ため，アンインストールの推力及び SFC のデータを別途

作成する必要がある．参考文献 13 の付録にあるアンイン

機体形状作成

空力性能推算

機体重量推算

推進系推算

離陸重量サイジング

離着陸距離推算

Yes

No

開始

終了

W0guess = W0sizedW0sized W0guess  

Fixed Engine

W0guess
new W0sized

Yes

W0guess
new W0sized

T new  T /W W0sized

Snew W0sized / W / S 

No

図３ 概念設計の流れ
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図 3　概念設計の流れ
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ストールのターボファンエンジンのデータをスケーリン

グし，さらに Propulsion Module で推算したインストール

の離陸推力及び巡航 SFC が V2524-A5 と同じになるよう

に調整して，TRA2012A のエンジンデータを作成した．高

度及び飛行速度を変えた場合のインストールの最大推力

とその最大推力時の SFC を図 5 に示す．最大推力時以外

の SFC は下記の経験式 13) によって計算される．

　C /Cmax = 0.1 T /Tmax( )−1 + 0.24 T /Tmax( )−0.8 + 0.66 T /Tmax( )0.8 + 0.1M T /Tmax( )−1 − T /Tmax( ){ }
C /Cmax = 0.1 T /Tmax( )−1 + 0.24 T /Tmax( )−0.8 + 0.66 T /Tmax( )0.8 + 0.1M T /Tmax( )−1 − T /Tmax( ){ }

2.4　空力性能の推算
　RDS-Pro の Aerodynamics Module では主翼のキャン

バーを無視した下記の抵抗極曲線が経験的手法によって

計算される．

　CD = CD0 + KCL
2

ここで CD0 は機体の各要素の摩擦抵抗等を積算する

Component Buildup Method13) により次式で計算される．

　CD0 =
Cf FFQSwet( )∑

Sref
+CDmisc +CD L&P

マッハ 0.6 以上では CD0 に造波抵抗も加算される．また，

Kはマッハ数及びCL によりKが変化することを考慮した

Leading-Edge-Suction Method13) により計算される．図 6 に

高度 30kft における TRA2012A の抵抗極曲線を示す．

2.5　機体重量の推算
　RDS-Pro の Weights Module では TRA2012A の離陸重量

推測値 W0guess と形状データに基づき，統計式を使って機

体の各要素の重量を推算する．下記は代表的な要素の重

量推算式 13) である．

Wwing = 0.0051 WdgNz( )0.557 Sw0.649A0.5 t / c( )root
−0.4 1+ λ( )0.1 cosΛc/4( )−1.0 Scsw0.1

Wfuselage = 0.3280KdoorKLg WdgNz( )0.5 L0.25Sf0.302 1+ Kws( )0.04 L /D( )0.10

ここで Wdg = W0guess であり，初期 W0guess には A319 Option

の離陸重量を与えた．なお，客席等の旅客機特有の装備

品に関しては，参考文献 18 の統計式で重量を推算した．

2.6　離陸重量のサイジング
　参考文献 15 に記載されている A319 Option の Payload-

Range Chart（航続距離 3,600nm，Alternate 200nm）を参

考にして，図 7 のミッション・プロファイルを設定した．

Alternate を巡航に加えてミッション・プロファイルを簡

単化し，降下の Range Credit を 100nm とした．上昇の

図 4　TRA2012A の三面図
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(a) 最大推力

(b) 最大推力時の SFC
図 5　TRA2012A のエンジンデータ

図 6　高度 30kft における TRA2012A の抵抗極曲線
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Range Credit は RDS-Pro により計算される．また，燃料重

量にはリザーブと残渣を考慮して 6% の余裕を見込む．

　RDS-ProのSizing & Mission Analysis Moduleで次式の離

陸重量のサイジングを行う．

　W0sized =
Wcrew +Wpayload +Woil

1− Wf /W0guess( )− We /W0guess( )
サイジングにより得られた離陸重量 W0sized が W0guess と比

較して充分小さい誤差内に収まっていれば収束とし，収

まっていなければ図 3 の Fixed Engine（離陸推力固定）

の場合の手順に沿って，W0sized を次のイタレーションの

W0guess として，機体重量の推算と離陸重量のサイジングを

繰り返す．

2.7　離着陸距離の推算
　離陸重量が収束した後，TRA2012A の離着陸距離が

A319 Option とほぼ同じになるように入力値を調整して，

RDS-ProのPerformance Analysis Moduleで離陸距離につい

ては Balanced Field Length（BFL）を，着陸距離について

は FAR Part 25 Landing Distance を計算した．着陸距離は

ほぼ合わせ込めたが，120 席級としては極めて長い A319 

Option の離陸距離には合わせ込めなかった．

　以上が TRA2012A 概念設計の全概要である．A319 

Option と TRA2012A の運用自重，離陸重量，離陸距離，着

陸距離を表 1 にまとめる．

2.8　目標値の設定
　ボーイング 737 後継機を想定した NASA N+1 の燃料

消費目標値（737-800 から燃料消費 33% 削減）1) と同様

に，TRA2022 の燃料消費目標値を TRA2012A から燃料消

費 30% 以上削減と設定し，この目標値達成のために推進

系，空力性能，機体重量に下記の高性能化が必要と考え

た．JAXA で推進されているクリーンエンジン技術研究

開発 19) の目標値の一つが現行エンジンからの SFC15% 削

減である．TRA2022 も同様に V2524-A5 からの SFC15%

削減を目標とする．TRA2022 の空力性能については参考

文献 20 を参考に表 2 の層流域達成を目標とし，さらに

乱流摩擦抵抗低減のためにリブレットの貼り付けも行う．

TRA2022 は Natural Laminar Flow を想定しているので，

Hybrid Laminar Flow Controlを想定したN+1よりも小さい

層流域を考えている．ボーイング 787は機体構造にCFRP

を使用することで同級の 767 より構造重量を 20% 削減し

ている 21) と推測される．TRA2022 も同様に TRA2012A か

らの構造重量 20% 削減を目標とする．

　上記の高性能化目標を RDS-Pro による TRA2022 の概

念設計に反映させるため，SFC Fudge 0.85，表 2 に基づ

いて摩擦抵抗係数の面積加重平均から求めた Drag Fudge，

脚以外の構造重量推算式に対する Weight Fudge 0.8 を設

定した．また，TRA2022 の離着陸距離がボンバルディア

CS300（BFL 6,200ft，着陸滑走路長 4,750ft）12, 16) 以下とな

ることを拘束条件として下記の最適化を行っている．

2.9　Carpet Plot による最適化
　上記の高性能化 Fudge Factor を TRA2012A に適用し，

TRA2012A の機体形状及び離陸推力を変えずに，図 3 の

図 7　ミッション・プロファイル

表 1　機体重量及び離着陸距離の比較

表 2　各流れ場の濡れ面積に占める割合

*1　自重に乗員重量 1,000lb を加算
*2　Balanced Field Length
*3　FAR Part 25 Landing Distance

3,700nm 100nm

巡航 (M0.78 at 35kft)

降下

着陸

上昇

0 1

2
3

4 5

離陸

表１ 機体重量及び離着陸距離の比較 

9 

A319 Option TRA2012A 

運用自重 89,950 lb 90,768 lb*1 

離陸重量 166,450 lb 163,550 lb 

離陸距離 8,661 ft 6,714 ft*2 

着陸距離 4,692 ft 4,465 ft*3 

表２ 各流れ場の濡れ面積に占める割合 

10 

主翼・尾翼 胴体 ナセル 

層流 20% 2% 50% 

リブレット貼付 50% 50% — 

乱流 30% 48% 50% 
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Fixed Engineの場合の手順で概念設計を行った．この概念

設計で得られた機体に対し，図 8 に示すように RDS-Pro

の Carpet Plot Module で推力重量比 T/W（曲線の縦軸）及

び翼面荷重 W/S（曲線の横軸）を刻み幅 10% で±20% ほ

ど振って，燃料重量（直線の縦軸）が最小となる T/W 及

び W/S と燃料重量最小時の W0sized を得た．T/W 及び W/S
を固定した上で，T/W に W0sized を掛けて離陸推力を変更

し（Rubber Engine），また W0sized を W/S で割って主翼面積

を変更して，図 3 の Fixed Engine でない場合の手順で概

念設計を行った機体が TRA2022A である．

2.10　Multivariable Optimizer による最適化
　RDS-Pro には上記の Carpet Plot Module に加え，最大

8 種類の設計パラメータを同時に振って最適化を行う

Multivariable Optimizer Module がある．簡単のため，この

モジュールが 2 種類の設計パラメータ A 及び B に対して

行う最適化の手順を図 9 に示す．最適化開始点（点 1）を

中心として，設計パラメータ A に対しては振り幅 a，刻み

幅 a/22 で，設計パラメータ B に対しては振り幅 b，刻み

幅 b/22 で最適解を探索する．次に，得られた最適解（点

2）を中心として，設計パラメータ A に対しては振り幅

a/2，刻み幅 a/23 で，設計パラメータ B に対しては振り幅

b/2，刻み幅b/23で最適解を探索する．同様にして探索範囲

を狭めていき，設計パラメータ A に対しては振り幅 a/23，

刻み幅 a/25，設計パラメータ B に対しては振り幅 b/23，刻

み幅 b/25 で最適解を探索して，最適化を終了する．

　巡航マッハ数及び抵抗発散マッハ数を TRA2022A から

変えないことを考え，主翼後退角と翼型を維持する．参

考文献 13 で抵抗発散マッハ数は主翼Λc/4 の関数で与え

られており，本来はこの主翼Λc/4 を固定すべきであるが，

Multivariable Optimizer Moduleで固定または振ることので

きるのは主翼ΛLE のみである．そのため，TRA2022A に

図 8　推力重量比と翼面荷重の Carpet Plot

図 9　Multivariable Optimizer による最適化

1

23

4

設計パラメータ A の最初の振り幅 a

設
計
パ
ラ
メ
ー
タ

B
の
最
初
の
振
り
幅

b
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対して主翼ΛLE と翼型を維持して，Multivariable Optimizer 

Module で T/W，W/S，A，λを± 30% ほど振って，燃料

重量が最小となる T/W，W/S，A，λと燃料重量最小時の

W0sized を得た．その A 及びλから主翼平面形を変更し，T/W

及び W/S を固定して，図 3 の Fixed Engine でない場合の

手順で概念設計を行った機体が TRA2022B である．

2.11　巡航マッハ数の変更
　TRA2022B に対し，ボーイングによる N+35) を参考

にして巡航マッハ数を 0.78 から 0.7 に変更し，さらに

Multivariable Optimizer Module で T/W，W/S，A，λ，ΛLE，

翼厚比 t/c を± 10% ほど振って，燃料重量が最小となる

T/W，W/S，A，λ，ΛLE，t/c と燃料重量最小時の W0sized を

得た．主翼平面形と t/c を変更し，T/W 及び W/S を固定し

て，図 3 の Fixed Engine でない場合の手順で概念設計を

行った機体が TRA2022C である．なお，SFC Fudge，Weight 

Fudge，表 2 の層流域等の設定は TRA2022A，TRA2022B，

TRA2022C で共通である．

　TRA2022C から高性能化 Fudge Factor を除き，T/W 及

び W/S を TRA2022C と同じ値に固定して，図 3 の Fixed 

Engine でない場合の手順で概念設計を行った機体が

TRA2012B である．TRA2012A と TRA2012B を比較する

ことで，高性能化を仮定しなくても，低い巡航マッハ数

とそれに適した機体形状によってどの程度燃料重量を削

減できるかが分かる．

3.　TRA2012 及び TRA2022 の諸元
　TRA2012 及び TRA2022 の全機に関して，先ず三面図

と主要諸元を示す．次に機体重量と性能を示し，高性能

化 Fudge Factor の妥当性及び巡航マッハ数変更の得失に

ついて議論する．さらに，簡便な手法で TRA2012A から

TRA2022B への燃料重量削減に対する各高性能化の寄与

を概算する．

3.1　三面図及び主要諸元
　全機の三面図と主要諸元を図 10 から図 14 に示す．胴

体，主翼及び尾翼の空力中心，尾翼容積係数は全機で共

通である．一方，離陸推力は全機で異なるが，TRA2022

に搭載される将来エンジンの大きさについて充分な検討

ができていないため，ナセルの大きさを TRA2012A から

変えていない．

　水平尾翼及び垂直尾翼に関して，面積が機体毎に異な

るが，平面形と翼型は共通とした．ボーイングによる

N+35) においても，巡航マッハ数の低下に合わせて尾翼平

面形を変えることはしていない．

3.2　機体重量及び性能
　全機の機体重量を表 3 に示す．表中の % は TRA2012A

の値に対してである．Misc We は客席等の旅客機特有の装

備品の重量であり，We Allowance（自重のマージン）とし

て自重の 10% を見込んでいる．参考文献 15 より乗員及

び乗客は手荷物込みで 1 人あたり 200lb とし，乗員重量

は運航乗務員 2 名と客室乗務員 3 名の重量，ペイロード

は乗客 126 名の重量である．滑油重量は DANBUS14) の値

を流用している．また，全機の機体及びエンジン性能を

表 4 に示す．表中の % は TRA2012A の値に対してである．

巡航揚抗比 L/D と巡航 SFC は巡航中間点での値である．図10 TRA2012Aの三面図及び主要諸元 

4 

巡航速度 M0.78 

航続距離 3,600 nm 

席数 126 

主翼スパン長 111.9 ft 

主翼面積 1317.5 ft2 

主翼アスペクト比 9.5 

胴体長 123.3 ft 

胴体径 12.2 ft 

離陸推力 24,480×2 lb 

離陸重量 163,550 lb 

図 10　TRA2012A の三面図及び主要諸元
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5 

巡航速度 M0.78 

航続距離 3,600 nm 

席数 126 

主翼スパン長 98.1 ft 

主翼面積 1014.0 ft2 

主翼アスペクト比 9.5 

胴体長 123.3 ft 

胴体径 12.2 ft 

離陸推力 20,348×2 lb 

離陸重量 127,980 lb 

図12 TRA2022Bの三面図及び主要諸元 

6 

巡航速度 M0.78 

航続距離 3,600 nm 

席数 126 

主翼スパン長 111.9 ft 

主翼面積 1013.6 ft2 

主翼アスペクト比 12.4 

胴体長 123.3 ft 

胴体径 12.2 ft 

離陸推力 18,461×2 lb 

離陸重量 125,540 lb 

図13 TRA2022Cの三面図及び主要諸元 

7 

巡航速度 M0.7 

航続距離 3,600 nm 

席数 126 

主翼スパン長 116.6 ft 

主翼面積 1000.1 ft2 

主翼アスペクト比 13.6 

胴体長 123.3 ft 

胴体径 12.2 ft 

離陸推力 16,967×2 lb 

離陸重量 120,677 lb 

図 11　TRA2022A の三面図及び主要諸元

図 12　TRA2022B の三面図及び主要諸元

図 13　TRA2022C の三面図及び主要諸元
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11燃料消費削減を目指した将来旅客機の概念設計図14 TRA2012Bの三面図及び主要諸元 

8 

巡航速度 M0.7 

航続距離 3,600 nm 

席数 126 

主翼スパン長 132.0 ft 

主翼面積 1282.6 ft2 

主翼アスペクト比 13.6 

胴体長 123.3 ft 

胴体径 12.2 ft 

離陸推力 21,761×2 lb 

離陸重量 154,772 lb 

図 14　TRA2012B の三面図及び主要諸元

表 3　TRA2012 及び TRA2022 の機体重量

表 4　TRA2012 及び TRA2022 の機体及びエンジン性能

表３ TRA2012及びTRA2022の機体重量 

11 

TRA2012A TRA2022A TRA2022B TRA2022C TRA2012B 

構造重量 47,582 lb 31,862 lb (–33%) 32,642 lb (–31%) 30,993 lb (–35%) 46,652 lb (–2%) 

推進系重量 11,497 lb 9,380 lb 8,509 lb 7,818 lb 10,201 lb 

装備品重量 12,333 lb 11,888 lb 11,943 lb 11,935 lb 12,367 lb 

Misc We 10,196 lb 10,196 lb 10,196 lb 10,196 lb 10,196 lb 

We Allowance 8,161 lb 6,333 lb 6,329 lb 6,094 lb 7,942 lb 

自重 89,768 lb 69,658 lb (–22%) 69,619 lb (–22%) 67,036 lb (–25%) 87,358 lb (–3%) 

乗員重量 1,000 lb 1,000 lb 1,000 lb 1,000 lb 1,000 lb 

ペイロード 25,200 lb 25,200 lb 25,200 lb 25,200 lb 25,200 lb 

燃料重量 47,472 lb 32,012 lb (–33%) 29,611 lb (–38%) 27,332 lb (–42%) 41,105 lb (–13%) 

滑油重量 110 lb 110 lb 110 lb 110 lb 110 lb 

離陸重量 163,550 lb 127,980 lb (–22%) 125,540 lb (–23%) 120,677 lb (–26%) 154,772 lb (–5%) 

表４ TRA2012及びTRA2022の機体及びエンジン性能 

12 

TRA2012A TRA2022A TRA2022B TRA2022C TRA2012B 

巡航L/D 16.2 16.7 (+3%) 17.8 (+10%) 19.5 (+20%) 18.9 (+17%) 

巡航SFC 0.563 h–1 0.479 h–1 (–15%) 0.479 h–1 (–15%) 0.448 h–1 (–20%) 0.527 h–1 (–6%) 

離陸距離*1 6,714 ft 6,149 ft 6,071 ft 6,055 ft 5,906 ft 

着陸距離*2 4,465 ft 4,630 ft 4,618 ft 4,567 ft 4,566 ft 

*1　Balanced Field Length
*2　FAR Part 25 Landing Distance
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　TRA2022A は燃料重量を TRA2012A から 33% 削減で

き，さらに主翼を高性能化した TRA2022B は TRA2012A

から 38% 削減できている．両機とも燃料消費目標値であ

る 30% 以上削減を満足しており，高性能化 Fudge Factor

の設定が妥当であることが分かる．TRA2022A の巡航 L/D
は TRA2012A から 3% しか向上していない．これは抵

抗低減の一方で，軽い機体重量に合わせて揚力も減少し

ているからであり，巡航 L/D で空力性能向上を見る際

には機体重量にも注意を払う必要がある．同様のことが

TRA2012B と TRA2022C の巡航 L/D についても言える．

　TRA2022C は燃料重量を TRA2012A から 42% 削減でき

ているが，TRA2022Bとの差は小さい．これは，TRA2022C

の巡航 L/D 及び巡航 SFC が TRA2022B よりも遥かに優れ

ている一方で，巡航速度の低下による飛行時間の増加が

あるためである．飛行時間の増加は利便性の低下も招く．

　TRA2022B と TRA2022C の両機に表 2 の層流域等を設

定していることにも注意を払う必要がある．TRA2022C

は主翼後退角が小さいため，乱流遷移の主因である横流

れ不安定性をより制御しやすい．そこで，TRA2022C の

主翼層流域を広めに設定していれば，TRA2022C の空力

性能が向上し，一層の燃料重量削減につながったと考え

られる．

　TRA2012B は燃料重量を TRA2012A から 13% 削減でき

ており，高性能化を仮定せずに低い巡航マッハ数とそれ

に適した機体形状としただけでも有意な結果が得られた．

先進技術に依存せず，現行技術と運航によりかなりの燃

料重量削減が可能ということを TRA2012B は示している．

3.3　燃料重量削減に対する高性能化の寄与
　巡航 L/D，巡航 SFC，自重のそれぞれが TRA2012A か

ら TRA2022B への燃料重量削減にどの程度寄与している

かを Raymer の初期サイジングの方法 13) を用いて概算す

る．同じ高性能化であっても，TRA2012A に付加した場

合と TRA2022B から除いた場合とでは燃料重量に対する

効果が異なるため，これら 2 つの場合の平均値を求める．

　Raymer の初期サイジングの方法が使えるように

TRA2012A 及び TRA2022B の RDS-Pro のデータから簡易

モデルを作成した．それぞれのミッション・プロファイ

ルと Weight Fraction，W0 式を図 15 及び図 16 に示す．さ

らに，TRA2012A 及び TRA2022B の簡易モデルによる重

量推算の結果を RDS-Pro のデータと合わせて表 5 に示す．

TRA2012A 簡易モデルの自重及び離陸重量が RDS-Pro に

比べてやや重いが，それ以外の重量は簡易モデルと RDS-

Pro とでほぼ等しい．

　TRA2012A 簡 易 モ デ ル を 高 性 能 化 し た 場 合 と，

TRA2022B 簡易モデルに逆の操作をした場合の燃料重量

に対する効果ΔWf を表 6 に示す．また，これらの効果か

ら求めた高性能化別の燃料重量削減量とその合計値を表

7に示す．表 5よりTRA2012A簡易モデルからTRA2022B

簡易モデルへの燃料重量削減量は 18,408lb であり，これ

は表 7 の合計値 18,559lb とほぼ等しい．よって，表 7 の

高性能化別の燃料重量削減量がほぼ正確に全体の内訳を

表していると考えてよいだろう．表 7 より巡航 SFC によ

る燃料重量削減量は全体の 1/2 強，巡航 L/D は全体の約

1/3，自重は全体の約 1/7 を占めており，燃料重量削減に

対する巡航 SFC の効果が極めて大きいことが分かる．

図15 TRA2012A簡易モデルのミッション・プロファイル

1
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W2

 exp
RC

V L / D 







 0.7614

R  3,530nm
C  0.563h1

V  450kts M0.78 at 35kft 
L /D  16.2

W4

W3

 0.9900

Wf

W0

 1.06 1
W5

W0






 0.2887
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W0

 1.14W0
0.06

W0 
Wcrew Wpayload Woil

1Wf /W0 We /W0


1000  25200 110

1 0.2887 1.14W0
0.06

W5

W4

 0.9950

図 15　TRA2012A 簡易モデルのミッション・プロファイル
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13燃料消費削減を目指した将来旅客機の概念設計図16 TRA2022B簡易モデルのミッション・プロファイル

2

W1
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 0.9950
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 0.8097

R  3,530nm
C  0.479h1

V  450kts M0.78 at 35kft 
L /D  17.8

W4

W3

 0.9900

Wf

W0

 1.06 1W5
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 0.2398

We
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Wcrew Wpayload Woil
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1000  25200 110
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W5

W4

 0.9950

図 16　TRA2022B 簡易モデルのミッション・プロファイル

表５ RDS-Proと簡易モデルの機体重量比較 

3 

TRA2012A TRA2022B 簡易TRA2012A 簡易TRA2022B

自重 89,768 lb 69,619 lb 92,655 lb 68,403 lb

乗員重量 1,000 lb 1,000 lb 1,000 lb 1,000 lb

ペイロード 25,200 lb 25,200 lb 25,200 lb 25,200 lb

燃料重量 47,472 lb 29,611 lb 48,285 lb 29,877 lb

滑油重量 110 lb 110 lb 110 lb 110 lb

離陸重量 163,550 lb 125,540 lb 167,250 lb 124,590 lb

表７ 高性能化別の燃料重量削減量

5

平均値

巡航L/D 5,902.5 lb

巡航SFC 9,965.5 lb

自重 2,691 lb

合計 18,559 lb

Wf

表 5　RDS-Pro と簡易モデルの機体重量比較

表 7　高性能化別の燃料重量削減量
表６ 燃料重量に対する高性能化の効果

4

簡易TRA2012A
L/D = 16.2 → 17.8

簡易TRA2022B
L/D = 17.8 → 16.2

ΔWf – 7,333 lb + 4,472 lb

簡易TRA2012A
C = 0.563 → 0.479

簡易TRA2022B
C = 0.479 → 0.563

ΔWf – 11,592 lb + 8,339 lb

簡易TRA2012A 簡易TRA2022B

ΔWf – 3,464 lb + 1,918 lb
We /W0  1.14W0

0.06 1.11W0
0.06 We /W0  1.11W0

0.06 1.14W0
0.06

表 6　燃料重量に対する高性能化の効果

(a) 巡航 L/D

(b) 巡航 SFC

(c) 自重

This document is provided by JAXA.



宇宙航空研究開発機構研究開発報告 JAXA-RR-13-00714

4.　まとめ
　市販ソフト RDS-Pro を使用して 120 席級旅客機 A319 

Option を参考にしたリファレンス機 TRA2012A の概念

設計を行い，この TRA2012A から燃料消費 30% 以上削

減という目標値を 2020 年代前半の EIS を想定した将来

旅客機 TRA2022 に設定した．TRA2012A に対して高性

能化 Fudge Factor の適用と設計パラメータの最適化を

行って，TRA2022A 及び TRA2022B を設計した．さらに，

TRA2022B に対して巡航マッハ数の変更（M0.78 → 0.7）

と設計パラメータの最適化を行って TRA2022C を設計し，

TRA2022Cから高性能化Fudge Factorを除いてTRA2012B

を設計した．

　TRA2022 の 3 機種全てで 30% 以上の燃料重量削減を

達成し，高性能化 Fudge Factor の設定が妥当であること

が分かった．ただ，より小さい主翼後退角を考慮して

TRA2022C の主翼層流域を広めに設定するのが適当で

あったかもしれない．また，TRA2012B は現行技術と運

航によりかなりの燃料重量削減が可能ということを示し

ている．

　巡航 L/D，巡航 SFC，自重のそれぞれが TRA2012A か

ら TRA2022B への燃料重量削減にどの程度寄与している

かを Raymer の初期サイジングの方法を用いて概算した．

その結果，巡航 SFC による燃料重量削減量は全体の 1/2

強，巡航 L/D は全体の約 1/3，自重は全体の約 1/7 を占め

ており，燃料重量削減に対する巡航 SFC の効果が極めて

大きいことが分かった．
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