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１．研究背景
　近年、航空需要の増加と環境問題への危機意識

の高まりから、航空機にも CO2 削減や騒音低減な

ど高い環境性能が要求されています [1]。特に CO2

削減については CAEP10 で CO2 排出基準が制定

され、近い将来に同基準に基づく規制の適用が検

討されています [2]。CO2 削減は航空機の燃料消費

量削減と密接に関係しており、運航コストに直接つ

ながることから、環境性能はもちろん、経済性に

おいて最も優先される項目と言えます。一方で騒音

低減については、現在の空港騒音規制がより厳しく

制定されるなど [3]、将来的に低騒音化ヘの要求は

さらに厳しくなることが予想されます。しかしなが

ら、航空機の経済性と静粛性は相反する側面があ

り、両者を同時に満足することは今後の研究開発

において大きな課題と考えます。

　日本の航空産業界においては、防衛省機の開発

をはじめとして民間旅客機の開発も行われていま

す。この状況の中で文部科学省は「戦略的次世代航

空機研究開発ビジョン」[4] を制定し、航空産業を超

成長産業と位置付け、2040 年には産業規模を世

界シェア 20% に成長・拡大させ、国際的に主導的

な地位の確立を目指す方針を示しました。そのため

に、同ビジョンの中核である民間航空機国産化研究

開発プログラムにおいて、航空機事故削減、燃費及

び騒音削減を目標とした実証計画を掲げています。

また、このような目標を達成するための重要技術の

研究開発に加え、複数の技術をインテグレートする

システム設計技術も向上させる必要があると謳って

います。

２．研究開発動向
　 図 1,2[5,6] には 既 存 の 航 空 機 の CO2 削 減 量

（Comet4 を基準）と航空機による騒音の推移及び

国際的な騒音規制基準（ICAO〔国際民間航空機関〕

による国際的な空港騒音基準で文献 3,7 を参照）

を示しています。このような状況の中で欧米を中心

に航空機の環境性や経済性を向上させる研究開発

が盛んに行われています。米国のNASA （National 

Aeronautics and Space Administration） 

で は、 航 空 分 野 の Strategic Implementation 

Plan 2017 版 [8] において超高効率亜音速機の

達成目標（騒音低減や燃費削減など）及び達成時

期、技術成熟度を設定しています。また、NASA 

Technology Roadmap2015[9] で は、 具 体 的

な技術分野として革新的な流れ制御技術による抵

抗低減や先進複合材技術による軽量化、機体エン

ジン統合コンセプトによる騒音低減の実証などを

掲げています。近年実施された ERA プロジェク

ト（Environmentally Responsible Aviation 

Project） [10] では、流体制御技術及び層流翼技術、

また両者の組み合わせによる抵抗低減や、垂直尾
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図 1　航空機の燃料消費量の推移 [ 文献 5]
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翼の空力性能改善 [11]、層流化の課題である主翼汚

染を防止する技術の飛行実証 [12] などを進めまし

た。

　一方、欧州では ACARE（Advisory Council 

for Aeronautics Research in Europe） の 

Vision 2020[13] において CO2 排出削減及び騒音

削減を目標に Clean Sky[14], Clean Sky2[15] の大

型プログラムを立ち上げ、ブレークスルー技術の実

証を進めています。その一例として、層流翼実証

プロジェクト BLADE （Breakthrough Laminar 

Aircraft Demonstrator in Europe） [16] で は、

エアバス社の A340-300 の外翼部を層流翼に取

り換えて層流化技術の飛行環境における実証を目指

しています。同プロジェクトは 2017 年 9 月に初

飛行に成功しており（図 3） [17]、今後、層流翼の実

現に向けてさらなる研究開発が計画されています。

　このような世界の動向に対して、JAXA（Japan 

Aerospace Exploration Agency：国立研究開

発法人　宇宙航空研究開発機構）では 2013 年

にエコウィング技術の研究開発事業を立ち上げ
[18]、航空機燃料消費量削減と空港騒音低減を目

標に研究開発を進めています。航空機の燃料消費

量削減には、燃料消費率（SFC : Specific Fuel 

Consumption）を低減させるエンジン技術や航

空機構造を軽量化する構造材料・設計技術、空気

力の抵抗を低減させる空力技術 [19] が効果的である

と言えます。また、空港における航空機の離着陸

騒音低減には、エンジン騒音や機体形状による空

力騒音を低減する技術があります。

　エコウィング事業では適用する技術の成熟度や

産業界への移転効果を勘案し、二つの機体形状を

設定し研究開発を進めています [20]。2020 年代

の開発開始を想定した TRA2022（Technology 

Reference Aircraft 2022） [21] と 2030 年

代 の 開 発 開 始 を 想 定 し た TRA203X で す。

TRA2022 は Tube & Wing の従来型の航空機

形態であり、JAXA 技術参照機体 TRA2012A

に対して、JAXA の他事業成果も含めて燃料消費

量 30% 削減及び空港騒音レベル ICAO Chap4-

図 2　 航空機の騒音と騒音規制値の変化 [ 文献 6]

図2. 航空機の騒音と騒音規制値の変化 [文献6]

図 3　層流翼実証プロジェクト BLADE の飛行写真 [ 文献 17]
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20dB を満足する機体形状の創出を目的として

い ま す（ 図 4）。TRA2012A は 2010 年 代 に

商業飛行している小型機（エアバス社製 A319 

Option）を想定した 120 席級の旅客機で、技術

の比較に用いる基準機体です。TRA203X は、

Unconventional 機 体形状も含め 燃料消費 量

50% 削減及び ICAO Chap4-30 を満足する将

来航空機の機体概念を提示するとともに、騒音推

算を含めた解析・設計技術の高度化も目的としてい

ます。

　エコウィング事業では、空力技術は環境航空

機システム研究として、構造技術は高機能軽量構

造研究として進めており、本稿では環境航空機シ

ステム研究の活動について紹介します。前半では

TRA2022 に適用する抵抗低減技術について、後

半では TRA203X に向けた将来システム設計基盤

技術について説明します。

３．抵抗低減技術
　図 5 に TRA2012A の飛行プロファイルと、ミッ

ション解析による燃料消費量の推算結果を示しま

す。燃料の多くは巡航飛行時に消費されることがわ

かります（図中のΔWf 2-3 ）。次に、飛行中の航空

機に働く抵抗（抗力とも呼ぶ）は、誘導抵抗と有害

抵抗、造波抵抗に分類されますが、有害抵抗には

機体表面の摩擦による摩擦抵抗が含まれます。図 6
には民間旅客機の巡航飛行時における抵抗を各成

分別に分解しています [22]。摩擦抵抗成分が最も大

きく、その次に誘導抵抗成分が挙げられます。この

ことから、航空機の巡航飛行での誘導抵抗低減や

摩擦抵抗低減が燃料消費量削減に対して最も効果

的であることがわかります。抵抗低減技術によって

向上した空力性能は、構造重量推算と合わせて燃

料消費量で評価する必要があります。空力性能の向

上は場合によっては構造重量の増加を招くことがあ

り、結果として燃料消費量が増加してしまうことも

あるからです。本事業では、抵抗低減技術に加え、

空力と構造を連携させた設計ツールの開発も行って

います。

（1）誘導抵抗低減技術
・高アスペクト化及び揚力分布最適化
　誘導抵抗は翼（有限幅を持つ翼）が揚力を発生

することで生じる抵抗成分であり、揚力依存抵抗

とも呼びます。そのため誘導抵抗を低減するには、

翼の高アスペクト比化、揚力分布最適化、そして翼

端形状が考えられます。

図 4　JAXA TRA2022 概念図 

図 5　TRA2012A の飛行プロファイルと
ミッション解析による燃料消費量ΔWf

図 6　亜音速機の巡航飛行時の抵抗分解 [ 文献 22]
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　 既 存 の 旅 客 機 の 主 翼 ア スペクト 比（AR :  

Aspect Ratio）は、小型機の A320 では AR ＝

9.5、大型機の A380 では AR ＝7.5 ですが [23]、

近年、複合材によって機体構造の軽量化が進むにつ

れ、主翼の高アスペクト比化にも大きな期待が寄せ

られてます。図 7 には簡易的な推算手法 [24,25] を用

いて誘導抵抗と構造重量を推算し、ミッション解析

によって燃料消費量を算出した結果を示します [26]。

この簡易推算では、主翼のアスペクト比と揚力分布

をパラメータとして、各アスペクト比の異なる主翼

に対して燃料消費量が最小になる揚力分布を選んだ

場合の結果です。金属構造体を想定した場合（ノミ

ナル）では燃料消費量が最小になる主翼アスペクト

比は AR ＝ 12.6 となり、同様な空力荷重条件に

おいて全機重量が 20％軽量化されたと仮定した場

合（主翼の構造重量も 20% 減）では最適なアスペ

クト比は AR ＝ 14.2 となります。このことから定

性的な傾向として、機体構造を軽量化することで燃

料消費量に対する感度が低くなることから、高アス

ペクト比による構造重量増加の影響よりも空力性能

向上の影響が相対的に大きくなります。そのため、

より高アスペクト比翼となった主翼において、大き

な燃料消費量削減効果が得られることを示していま

す。

　図 8 に現在設計を進めている TRA2022 2 次

形状を示します。空気力の推算には FaSTAR[27]

による CFD 解析を、構造解析では NASTRAN[28]

を、そして燃料消費量は市販の RDS-Proソフト

ウェア [29] を用いています [30]。TRA2012A に対

して、主翼の翼型および平面形、揚力分布を再設計

し、ナセルと主翼の空力干渉や造波抵抗低減を行

うことで、誘導抵抗の低減効果も含め、全機で約

9％の抵抗低減効果が得られることを CFD 解析で

確認しました。一方でアスペクト比増加により主翼

構造重量は 20％増加していますが、ミッション解

析の結果から、約 5％の燃料消費量削減が期待で

きます。

・翼端形状
　翼端形状は、一般的に翼端渦の生成を抑制ある

いは主翼から遠ざけることで主翼周りの流れへの干

渉を低減させ、吹きおろしを抑制することで誘導抵

抗を低減することを目的とします。翼端形状に関し

ては過去に多くの研究開発がなされ、実機にもさま

ざまな翼端形状が採用されています（図 9） [31]。翼

端形状はウィングレットのように翼端を上方に曲げ

る形状が多く採用されてますが、誘導抵抗を低減

図 7　簡易推算による主翼アスペクト比と燃料消費量

図 8　TRA2022 2 次形状と TRA2012A との比較 

図 9　 様々な翼端形状 [ 文献 31]
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させるメリットに対して、翼の濡れ面積増加による

摩擦抵抗の増加や、翼端の折曲がった部位での流

れの加速により衝撃波が発生、これにより造波抵

抗が増加する場合はあります。構造的には翼端形

状自体の重量増や、翼端での荷重変化による主翼

全体の重量への影響があり、これらを考慮し設計す

る必要があります。

　JAXAでは、長岡技術科学大学や首都大学東

京、東京大学と共同研究を進め、①既存翼端形状

の技術概念の検討、②有望な概念形状の抽出、③

最適設計による高精度化を行いました [32,33]。構造

設計では、ここでは簡易的な手法として翼根での

曲げモーメント値を評価関数として採用しました。

図 10 には代表的な翼端形状として Downward 

Rakelet の 形 状 を 示 し ま す [34]。Downward 

winglet と Rakelet を組み合わせた形状であり、

翼端部で後退角を大きくすることで翼端での揚力の

発生を抑制し翼端渦の強さを弱めるとともに、下

方に折り曲げることで翼端渦を主翼部から離すこと

で干渉量を低減させています。また、下方に折り

曲げることで翼根での曲げモーメントの発生を抑制

し、折り曲げる曲率は造波抵抗の増加を押さえてい

ます。Downward Rakelet 形状は翼のスパン長

を 5％増加しているため、空力性能にはアスペクト

比が増えたことによる効果も含まれますが、設計点

において約 3% の抵抗低減効果が見込めることを

確認しました。今後の高忠実度の構造解析を実施

する予定です。

（2）摩擦抵抗低減技術
　摩擦抵抗を低減する技術として、機体周りの境界

層流れを層流に保つ技術と、乱流境界層における

抵抗低減技術に分けられます。層流境界層の場合

が乱流境界層に比べ表面摩擦係数は小さく [35]、航

空機周りの流れを層流化することで大幅な摩擦抵

抗低減効果が期待できます。しかしながら、機体

形状や高レイノルズ数の飛行条件、製造上の制約か

ら適用できる部位は限られます。一方で乱流摩擦

抵抗低減技術は、胴体など層流化が難しい部位へ

の適用など、技術の適用範囲が広いと言えます。

・層流化技術
　層流化技術は、受動的な手法として機体の形状

のみで層流化を図る自然層流化技術と、能動的なデ

バイスを用いた技術に分けられます。近年では前縁

付近での吸込みと自然層流翼を組み合わせたハイ

ブリッド層流制御技術（HLFC：Hybrid Laminar 

Flow Control Technology）の開発が積極的に

行われ、実機に実装された実績もあります。文献

36 には欧米の層流化技術についてまとめてありま

す。運航中の亜音速機の多くは 25% コード長位置

で後退角 25 度程度ではあり、この場合 Cross-

Flow 不安定による遷移が支配的と言えます。

　JAXAでは過去に、より大きな後退角を持つ超

音速機形態で層流翼設計を行い、その飛行実証に

成功しています [37-39]。亜音速機形態では、後退角

が小さくCross-Flow 不安定の抑制は容易と推測

されますが，衝撃波との干渉が新たな課題に挙げら

図 10　Downward Rakelet 翼端形状 
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れます。層流翼設計手順は、①目標静圧分布の設

定、②翼形状の設計、③遷移解析評価です。まず、

主翼上面の層流化を実現する表面静圧分布の設定

ですが、図 11 には代表的な目標静圧分布（図中の

Target Cp）を示します [40]。前縁付近で急激な静

圧分布の立ち上がりにより Cross-Flow 不安定を

成長させる横流れ速度成分の発達を抑制します。さ

らに、その下流側での緩やかな順圧力勾配により

Tollmien-Schlichting 不安定の発達を抑制してい

ます。また、下面の静圧分布は、翼のスパン方向

の揚力分布を維持するように設定します。次に、こ

のような各スパン位置での目標静圧分布を満たす主

翼の形状を逆問題設計手法 [38,39] により求めます。

境界層遷移位置の推算には eN 法 [41] を用いていま

す。近年では CFD 解析ツールに遷移モデルを組み

込んだ層流翼設計手法も報告されていますが、設計

フェーズに合わせ推算精度を考慮しながら利用され

ることを勧めます。図 12 には TRA2012A の主翼

形態における層流翼設計結果を示します。広い領域

で層流化されており主翼上面のみで数 1.4％の抵抗

低減効果が見込めます。今後は層流域の拡大やナ

セルや尾翼の層流化も計画しております。

　一方で、能動的な層流化技術として、吸込み [42]

や Discrete Roughness Element（DRE）[43]、

プラズマアクチュエータ制御 [44] などがあります。

吸込みとは、主翼の前縁付近で境界層流れを吸い

込むことで、遷移に発達する気流乱れを抑制する手

法です。自然層流翼と組み合わせることで実飛行環

境である高レイノルズ数条件において層流化を達成

する有力な方法として挙げられます。一方で吸込み

機構による重量増加や複雑なシステム、吸込み穴の

つまり、防氷装置との両立などが課題です。ボーイ

ング社は HLFC 技術 [36] を世界で初めて 787-9

の尾翼に装備しました。今後はメリットの最大化が

課題と考えます。

　DRE とは、あらかじめ遷移に発達しにくい波数

の乱れを孤立粗度（Roughness）の間隔や位置

により積極的に発生させることで、自然遷移におい

て主体的に遷移を発生させる波数の成長を抑える

技術です。JAXAでは DNS（Direct Numerical 

Simulation） や 非 線 形 PSE（Parabolized 

Stability Equations） [45] による数値解析による

研究開発も実施しています。

　プラズマアクチュエータとは、プラズマ放電によ

る体積力により流れを発生させ流れ場を制御する

技術です。機構が簡単であること、駆動エネルギ―

が小さいこと、同時に制御力や影響領域が限定さ

れることから境界層制御への適用が考えられます。

JAXAでは Cross-Flow 不安定の遷移を起因する

横流れ速度成分をプラズマアクチュエータの誘起流

を用いて抑制する概念を考案し [46]、鳥取大学、東

京理科大学との研究を進めています [47]。

　その他、層流化技術の実用化に向けた課題も残

されています。その一つが胴体からの汚染による遷

移があります。これは乱流になってしまった胴体か

ら主翼の Attachment Line（Stagnation 点をス

パン方向につないだ線）に沿って乱流に汚染される

物理現象であります。主翼内弦側にガスターバンプ

図 11　 TRA2012A の自然層流翼設計による
層流翼の静圧（Cp）分布と翼断面形状 （y/s=50% 位置）

図 12　TRA2012A の自然層流翼設計による
主翼遷移領域　（eN 法解析；N=12） 
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[19] などの主翼に沿った Attachment line を切断

するようにバンプ状の形状を付けることで遷移の汚

染を防止する技術です。スラットなど前縁の高揚力

装置による主翼形状の不連続や、離陸時に翼前縁

に虫の衝突による遷移促進も課題に挙げられます。

クルーガーフラップの採用 [48]、汚染防止塗料の開

発など、実用化に向けた研究開発がなされており、

JAXAでも汚染防止塗料やクルーガーフラップによ

る汚染防止効果の研究開発 [49] を進めています。

・乱流摩擦抵抗低減技術
　乱流境界層において抵抗を低減する技術として

リブレットや吹き出し制御手法の研究を行っていま

す。リブレットは 1970 年代にサメの肌からヒント

を得て考案されたものです（図 13）[50]。航空機の

機体表面に微細な縦溝（旅客機では 0.1mm 程度の

間隔と 0.05mm 程度の高さ）を設けることで、乱

流境界層における縦方向渦を溝の外に位置させて

溝底の境界層流れの速度勾配を緩やかにすること

により、摩擦抵抗が低減されます。過去には 3M

社がフィルム型のリブレットを販売し、また、エア

バス社が A320 にフィルム型のリブレットを施工

して飛行試験を行いました [51,52]。しかし、フィル

ム型リブレットは施工性や耐久性等における課題

も多く、いまだ実用には至っていません。そこで、

JAXA は、首都大学東京と共同研究を実施し、既

存の航空機塗料による塗装型リブレットの施工方法

を研究開発しました。2017 年には表面摩擦抵抗

低減コーティング技術の飛行試験（FINE プロジェ

クト）にて、JAXA 実験用航空機の飛翔の胴体の

一部に塗装型リブレットを施工し、耐久性や抵抗低

減効果の飛行実験を行いました（図 14）[53]。また、

抵抗低減性能がより高いリブレット形状の研究 [54]

も並行して進めています。リブレットは既存の航空

機に適用できることが強みであり、産業界と連携

を図りつつ研究開発を進めています。

　吹き出し制御技術 [55] は、慶応義塾大学との共

同研究で実施しており、風洞試験による表面摩擦

抵抗低減効果を検証しました [56]。今後、さらなる

性能向上を計るとともに、吸込み制御と吹き出し制

御を組み合わせることで、より効率的な制御効果を

目指します。

（3）空力構造統合設計技術
　空力構造統合設計では、空力解析と構造解

析を連携させることで、燃料消費量削減効果を

最大にする形状設計が目的であります。そのた

め、構造性能を短時間で評価できるよう構造解

析 ツ ール WingBoxGen を 構 築 し まし た [57]。

WingBoxGen は①空力荷重とのインターフェース

を持つ構造解析モデル構築ツール、②構造サイジ

ングの自動化、を計ったジョブの管理ツールの機能

を有しております。構造サイジングでは、引張や圧

縮、座屈など従来の構造サイジングで考慮すべき項

目を概ね網羅することができ、これらを自動的に

図 13　リブレットの拡大写真

（a）サメ肌の拡大写真
出展：（C）Sue Lindsay
　　　© Australian Museum

（b）ストレートタイプの
リブレット拡大写真 (3M 社製）
出展： Suzuki, et.al ：乱流の知的能動制御，

　  システム／制御／情報、4（2004）

図 14　JAXA 実験用航空機「飛翔」 を用いた
FINE プロジェクトの飛行実験
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実施することで、与えられた空力荷重において構造

的な限界を満たす構造体を求めることができます。

ドイツの DLR（German Aerospace Research 

Center）では MDOrmecプロジェクト [58] におい

て空力・構造・騒音推算ツールを連携させた MDO

設計ツールを開発しています。

４．将来航空機のための
設計基盤技術

　JAXAでは 2030 年代半ばの開発開始を想定

した革新的な将来機 TRA203X の設計基盤技術

の研究開発を進めています [20]。TRA203X では、

Unconventional な機体形状を含めた将来機概念

の提案及び概念設計ツールの構築を行うとともに、

低騒音機体設計に必要不可欠な騒音推算技術を高

度化した機体推進系統合設計技術の研究開発も行っ

ています。推算技術では、ファン騒音、ジェット騒音、

空力騒音、干渉騒音について推算技術の高精度化

と効率化を図っています。また、ファン騒音シミュ

レータの開発を行い、同シミュレータの騒音データ

ベースや推算技術を駆使して、空港騒音推算技術の

高度化も図っています。

（1） 低騒音・低抵抗機体概念設計技術
　将来機の機体概念については多くの研究がなさ

れていますが、代表的なものとして複葉翼機概念や

幅広胴体機概念、さらに将来的な Blended Wing 

Body （BWB）概念 [59] が挙げられます。複葉翼機

概念では、主翼をトラス構造またはラーメン構造に

することで超高アスペクト比化させて、空力性能の

向上を図っています。一方で、幅広胴体機概念は超

高バイパス比エンジンを胴体の上方に配置して、エ

ンジン騒音を胴体や尾翼で遮蔽することで低騒音化

を図った機体概念です。それと同時に、幅広胴体

機の主翼からパイロンやエンジンナセルがなくなっ

たことで、主翼の空力性能向上が期待できます。

BWB 概念は主翼と胴体を一体化することで干渉抵

抗を低減し、さらなる空力性能改善を狙った機体概

念です。

　本事業では、低抵抗・低騒音に関して多くのポテ

ンシャルを持つ機体概念の提示を目標に研究を進め

ています。図 15（a）には東京大学と JAXAで設計を

進めた複葉翼機形状を示します [60]。上翼と下翼の

間にエンジンナセルを挟んでラーメン構造とすること

で主翼構造の強度を向上させ、超高アスペクト比の

上翼を可能としています。また、上翼を後退翼、下

翼を前進翼として前後方向にオフセットさせ、干渉

抵抗低減を図っています。簡易推算によると同クラス

の既存機から約 25％の燃費削減が見込まれます。

　図 15（b）に JAXAで設計を進めている 220 席

級の幅広胴体機 HELNA （High-Efficiency and 

Low-Noise Aircraft）形状を示します [61]。胴体

はダブルバブル形状であり、エンジンを後胴部上

方にマウントさせるとともに U 尾翼を採用すること

で、胴体及び尾翼でエンジン騒音の遮蔽を図ってい

ます。図 16 に簡易的な空港騒音推算結果を示しま

す。従来航空機形態と比べて大幅な空港騒音低減

効果が得られていることがわかります。しかしなが

ら、胴体の構造重量増加や濡れ面積増加により燃

料消費量の増加が懸念され、如何に燃費性能を向

上できるかが鍵となります。推進系と胴体を一体化

した BLI （Boundary Layer Ingestion）技術 [62]

や胴体の揚力制御技術が幅広胴体機の性能向上に

適した技術として注目されています。

図 15　将来航空機概念形状の検討例 

（a） 複葉翼機概念形状

（b） 幅広胴体機 HELNA 概念形状
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（2） 航空機騒音推算技術
・エンジン騒音、機体騒音、干渉騒音推算技術
　エンジン騒音解析ツールは、2000 年以降に欧

米を中心に活発に研究開発がなされています [63]。

課題としては高精度化と複雑形状への対応、計算コ

ストの削減、空力解析（CFD）と音響解析（CAA）

との連成などが挙げられます。JAXAでは、中・

高忠実度の騒音予測技術の構築を目的として、高精

度化や複雑形状への対応、計算コストを考慮し構造

格子、非構造格子、直交格子解析ソルバーを用いて

高度化を進めています。

　図 17 には航空機の脚を模擬したベンチマーク問

題の解析結果を示します [64]。低次精度解析に対し

て、5 次精度解析及び低散逸風上 SLAU スキーム
[65] の導入、中心差分の組合せなどにより、計算の

安定化を図りながら、騒音源となるより細かい渦・

非定常変動を再現し、高周波数の騒音解析精度を

向上させていることがわかります。図 18 には米国

航空宇宙学会 AIAA の Benchmark problems 

for Airframe Noise Computations （BANC） 

ワークショップにも用いられている高揚力装置

スラット騒音の解析結果を示します [66]。非定常

Delayed Detached Eddy Simulation （DDES）

解析において、中程度の格子密度で安定且つ高速

化された高次精度手法により高精度の解を得ること

ができました。この解析手法はリアマウントエンジ

ンの機体後胴部におけるジェット騒音の搭載効果解

析に適用し、大きな改善効果が得られていることを

確認しています。このような解析手法の高度化は、

将来型低騒音機体概念検討を行う上で、エンジン

騒音の機体との干渉 / 遮蔽効果を高精度で解析可

能な高忠実度ツールとして期待されています。

・エンジン - 機体統合騒音試験技術
　エンジンと機体を統合した騒音試験技術は、胴

体や尾翼、エンジン配置などによる低騒音設計にお

いて実験データ獲得や解析ツールの検証などに必

要不可欠な技術であります。ジェット騒音に関して

は多くの実験装置を用いた研究がなされているほ

か、これらの実験結果も報告されています [67]。近

年ではジェット騒音の低減によりエンジンのファン

から発生するファン騒音も低騒音化の重要な要素と

なっています。エンジンの要素ごとの低騒音化では

大幅な低減は難しくなりつつあり、機体によるファ

ン騒音の遮蔽効果を積極的に利用することが考え

られました。そのため、遮蔽効果を用いた様々な

将来機の概念が示されるようになっています。ファ

ン騒音搭載効果を実験的に調べるためのファン騒音

シミュレータの開発は大学や研究機関で進められて

図 16　HELNA 相当機体による遮蔽効果試行計算
による空港騒音フットプリント

（画像 © 2017 Google,
地図データ ©2017 Google, ZENRIN 日本）

図 17　脚騒音問題を単純化した
騒音予測精度検証ベンチマーク問題
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います。ファン騒音シミュレータは、人工的な疑似

音源方式とスケール模型方式があります [68,69]。前

者はファンが発生する騒音の放射特性を疑似的に模

擬した手法ですが、実際の音場の再現が困難な点

や流れ場を模擬した風洞試験が不可能であります。

一方で、後者では物理現象に基づく騒音データの取

得が可能ですが、複雑な試験装置の構築などコスト

が高いデメリットがあります。 

　JAXAでは、DC モーターを用いたファン騒音

シミュレータの開発を進めています。図 19 には

JAXAで開発を進めているファン騒音シミュレータ

のプロトタイプの写真と騒音特性計測の様子を示

します。この結果により模擬エンジンの着陸条件

におけるファンの回転数を再現できる見通しが得ら

れるとともに、モーターが発生するノイズに対して

ファン騒音特有のノイズ （Fan Tone Noise）が区

別でき、ファン騒音が計測できることを確認しまし

た。今後、エンジンナセルや機体への実装を模擬し、

単体試験や機体搭載効果風洞試験を実施すること

図 18　スラット騒音予測精度検証ベンチマーク問題（風洞試験結果：JAXA/NASA 共同研究 30P30N 風洞試験）

図 19　ファン騒音シミュレータのプロトタイプの写真と騒音特性計測の様子
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でファン騒音シミュレータの完成を目指します。

・空港騒音推算技術
　航空機の離着陸時の空港騒音については、低騒

音機体の研究開発において空港騒音推算技術はさ

らに必要性が高まることが予想されます。NASA

や フ ラ ン ス の ONERA（French Aerospace 

Lab）, DLR などでは自前の推算ツールを開発 [70-

72] しており、特に NASAでは ANOPP[70] と呼ば

れる空港騒音推算ツールを古くから開発してきまし

た。その後、実機の飛行試験結果などを用いてアッ

プデートした ANOPP2 を開発し [73]、低騒音研究

開発に用いています。

　本事業では、先述のファン騒音シミュレータで取

得された実験データやその結果と検証された騒音推

算技術を用いて空港騒音推算技術の高精度化を目的

とします。JAXAでは、静粛超音速機技術の研究

開発事業において半経験的な騒音源モデルとフライ

トパスを用いて空港周辺騒音を予測する AiNEST

を開発しています [74]。本事業では、エンジン騒音

モデルに機体による反射・回折効果を組み込むこと

でエンジン騒音と胴体や尾翼の干渉効果や遮蔽効

果が考慮できるように改良しています。図 20 には

図 16 の解析の一部でエンジン単体と HELNA 形

状での遮蔽効果解析結果を示します [75]。HELNA

形状では、尾翼によりエンジン騒音の一部が遮蔽さ

れています。図 21 に首都大学東京と共同研究で進

めた前縁スラットの配置と空力騒音特性を示します
[76,77]。母翼に対してスラット位置が変化することで

騒音特性が変化することがわかります。このような

空港騒音推算技術は今後の低騒音技術及び設計に

おいて重要な基盤技術であります。

５．まとめ
　本稿では、JAXA のエコウィング技術の研究開

発事業のうち、環境航空機システム研究で実施して

いる燃料消費量削減や空港騒音低減に関係する低

抵抗、低騒音基盤技術を中心に、それら技術の研

究開発の現状について簡単に紹介しました。将来

の航空機の研究開発において、航空機の需要拡大、

地球温暖化への対策、持続可能な社会の構築を考

慮すると、航空機の経済性や環境性能に対する要

求はますます高くなることが予想されます。このよ

うな状況の中で、日本の航空機産業の競争力強化

や世界シェア拡大に向けて、産学官一体となって差

別化技術の研究開発を強力に推進していくことを期

待します。

　最後に本稿の執筆においてご協力をいただいた

環境航空機システム研究の関係者に感謝の意を表し

ます。
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