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スカイフロンティアプログラム
静粛超音速機統合設計技術研究

牧野　好和 *

１．はじめに
　2017 年 12 月、日本航空株式会社（JAL）が

米国で超音速旅客機開発を進めているベンチャー

企業ブームテクノロジー（BOOM）社 1）に約 12 億

の資金提供を含む資本業務提携を行うことを発表

したニュースは、国内のみならず世界の航空業界に

驚きをもって迎えられました。JAL は本提携によ

り、BOOM 社が開発中の超音速旅客機（図１（ａ） 
、50 人乗り、飛行マッハ数 2.2）20 機の優先

発注権を得たと発表していて、BOOM 社が公表し

ている航空会社からの発注数 76 機の 1/4 以上を

占めることになります。本プレスリリースにおいて

JAL は「超音速旅客機開発を通じて、新たな時間

価値の創出に挑戦する」とのコメントを出していま

すが、本ニュースを取り上げた Aviation Week 誌 2） 

では同社が 1960 年代に英仏共同開発コンコルド 

（Concorde）を 3 機購入する計画であったこと（結

果的にはオイルショックの影響等もあり購入をキャ

ンセル）や、同時期にボーイング（Boeing）社が

開発していた大型超音速旅客機 Boeing 2707 型

機を 8 機発注していたこと（その後 Boeing 社が

開発をキャンセル）なども紹介していて、同社が継

続的に旅客機の高速化に価値を見出してきている

ことが示されています。また、より時間価値の重要

性が指摘されることの多いビジネスジェットにおい

ても、米国ベンチャー企業のエアリオン（Aerion）

社 3）が 9 ～ 18 人乗りの超音速ビジネスジェット

AS2 （図１（ｂ） 、飛行マッハ数 1.4）の開発を進

めており、2017 年 12 月にはロッキードマーチン 

（Lockheed Martin）社と機体開発について技術

協力することを発表するなど、精力的に開発を進

めています。AS2 に使うエンジン開発に関しては、

GE アビエーション（GE Aviation）社 が 2017

年 5 月に Aerion 社と共同で超音速機用のエンジ

ン検討を実施することを発表し、その後 2018 年

10 月にはアフィニティ（AffinityTM）という名称の

ビジネスジェット機専用となる初の超音速エンジン

の初期設計を完成させたと発表しました 4） 。超音

速飛行時の問題であるソニックブームの問題につい

て、BOOM 社と Aerion 社は早期の事業化を優先

し、現行の基準のもとでの運航を前提とする方針か

らソニックブーム低減設計は適用せず、Concorde

と同様に海上のみの超音速飛行を想定して機体開

発を進めていますが、もう一つの米国ベンチャー企

業であるスパイク（SPIKE）社 5）は陸地上空も含

めたより自由な超音速機運用を目指し、低ソニック

ブーム設計した超音速ビジネスジェット（図１（ｃ） ）
の開発をアナウンスしています。

２．研究開発動向
　超音速機に関する研究開発は日米欧を中心に行

われており、米国では NASA により1990 年代

に 300 人乗りの大型超音速旅客機の実現を目指し

た高速研究（HSR：High-Speed Research）プ

ログラム 6）が実施されましたが、2000 年代に入

ると NASA はより技術実現性の高い小型機から大

型機への段階的な実現を目指した研究開発に移行

し、超音速ビジネスジェット（N+1）、小型超音速旅

客機（N+2）、大型超音速旅客機（N+3）を対象と

した研究開発を Boeing 社や Lockheed Martin

社と実施しました。図２に Boeing 社、Lockheed 

Martin社それぞれが示した大型超音速旅客機 N+3

の機体概念図 7）、 8）を示します。欧州ではダッソー

（Dassault）社 がとりまとめとなり、EU プロジェ

クトである HISAC（HIgh Speed AirCraft）プ

ロジェクト 9）をロシアからの参加も得て 2005 年

から 2009 年まで実施し、超音速ビジネスジェッ
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ト実現を目指した研究開発を実施しました。ま

た、2017 年からはエアバス（Airbus）社 がとり

まとめとなり、ロシアとともに後継の EU プロジェ

クトとして低ソニックブーム技術の研究開発とソ

ニックブーム基準策定への貢献を掲げた RUMBLE

（RegUlation and norM for low sonic Boom 

LEvels）プロジェクト10）を開始しています。　

　超音速機の国際基準策定に関しては、米国で

2003 年に F-5 戦闘機を改修した実験機 SSBD

（Shaped Sonic Boom Demonstrator）の飛行

試験 11）を行い、機首部の形状設計により先端衝撃

波を制御してソニックブームによる圧力上昇を抑え

る設計コンセプトが確認されたことを受け、2004

年に国際民間航空機関（ICAO）の環境保全委員

会（CAEP）に民間超音速機用のソニックブーム基

準策定を検討する超音速タスクグループ（SSTG：

SuperSonic Task Group）12）が設置されました。

図１　進行中の超音速機開発計画

（b）Aerion 社超音速ビジネスジェット 3)

（b）Lockheed Martin 案 8)（a）Boeing 案 7)

図２　NASA　N+3 概念機

（a）BOOM 社小型超音速旅客機 1)

（c）SPIKE 社超音速ビジネスジェット 5)
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SSTG ではソニックブームの基準策定のプロセスと

して、①ソニックブームに適した評価指標（メトリッ

ク）の選定、②ソニックブーム認証手法の検討、そ

して③ソニックブーム基準値の設定の３ステップを

設定して検討を進めています。NASA は③の基準

値の設定に必要なコミュニティ試験を行うため、低

ソニックブーム実証機 X-59（図３）13）の開発を進

めており、2018 年に Lockheed Martin 社を主

契約者として実証機の製造に着手し、2021年の

初飛行、2023 年からのコミュニティ試験を予定

しています。また、上述の通り複数のベンチャー

企業が海上超音速飛行を目指して実機開発を開始

したことを受けて、2016 年に ICAO において超

音速機用の離着陸騒音基準策定検討を行うサブグ

ループ（LTOSG：Landing and Take-Off Sub 

Group）が設置されています。

　 我 が 国 で は、JAXA（Japan Aerospace 

eXploration Agency：宇宙航空研究開発機構）

が中心となり産官学で超音速機の研究開発が進

められています。JAXAでは 1997 年に本格的

に超音速機技術の研究開発を開始し（図４）、超

音速機の燃費向上を目指した次世代超音速機技術

の 研 究 開 発（NEXST：National EXperiment 

for Supersonic Transport） プログラムにお

いて、2005 年に無推力の小型超音速実験 機 

（NEXST-1）の飛行実験 14）、15）により抵抗低減機

体設計技術（低速性能と超音速巡航性能を両立する

主翼平面形設計技術、巡航時の誘導抵抗を低減す

る Warp 翼設計技術、超音速飛行時の造波抵抗を

低減するエリアルール胴体設計技術、主翼上面の摩

擦抵抗を低減する自然層流翼設計技術）を実証し

ました。その後 2006 年からは超音速巡航時の環

境適合性の課題であるソニックブームの低減を目的

とした静粛超音速機技術の研究開発（S3：Silent 

SuperSonic technology）プログラム16）を開始

し、2015 年に低ソニックブーム概念実証機の落下

飛行試験（D-SEND#2）17）によりソニックブーム

低減設計技術を実証しました。政策的には、2014

年に文部科学省がとりまとめた「戦略的次世代航空

機研究開発ビジョン 18）」において、航空機産業の

超成長産業化に向けた２つの研究開発プログラム

として民間航空機国産化研究開発プログラムと並ん

で超音速機研究開発プログラム（図５）が掲げられ

ており、未だ世界に市場がない超音速旅客機市場

を開拓し先取りするために、我が国がもつ優位技

図４　JAXA の超音速機研究開発

S4     
program

Silent SuperSonic tech. research program 
(S3 Program)

National EXp. Supersonic Transport program
(NEXST program)
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図 3　NASA 低ソニックブーム実証機
（LBFD：Low-Boom Flight Demonstrator）イメージ 13)
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術（低ソニックブーム設計技術等）を更に成熟させ

るとともに、他のキー技術の実証を含めた開発プロ

グラムを推進すべきと提言されています。本提言を

受けてJAXAでは 2016 年より、NEXST プログ

ラムで開発した低抵抗設計技術と S3 プログラムで

開発した低ソニックブーム設計技術を統合し、離着

陸騒音低減も含めた静粛超音速機統合設計技術の

研 究 開 発（S4：System integration for Silent 

SuperSonic technology）プログラムを実施して

います。本稿では、S4プログラムで取り組んでい

る研究開発活動について紹介します。

３．研究開発の概要
　静粛超音速機統合設計技術の研究開発（S4）プ

ログラムでは、図６に示す様に技術参照機体として

50 席クラスの小型超音速旅客機を定義し、その仕

様要求（乗客数、巡航速度、航続距離）を４つの

技術目標（巡航揚抗比 8.0 以上、構造重量 15%

減、ソニックブーム強度 85PLdB 以下、離着陸騒

音 ICAO Chapter 14 19） 適合）に展開することに

よって、研究開発成果をシステム的に評価する活動

を行っています。本節では S4プログラムでの活動

を、ソニックブーム低減技術、低抵抗／軽量化技術、

離着陸騒音低減技術それぞれに関連した研究成果

としてまとめて紹介します。

３．１　ソニックブーム低減技術
・D-SEND#1/#2 飛行試験成果
　2 章で述べた通り、JAXA は 2006 年から S3

プログラムにおいてソニックブーム低減技術を中

心とする研究開発プログラムを進め、低ソニック

ブーム設計概念実証（D-SEND：Drop test for 

Simplified Evaluation of Non-symmetrically 

Distributed sonic boom）プロジェクトを実施

図５　戦略的次世代航空機研究開発ビジョンにおける超音速機研究開発プログラム 18)

図５．戦略的次世代航空機研究開発ビジョンにおける超音速機研究開発プログラム18)

図６　静粛超音速機統合設計技術の研究開発（S4）における技術目標設定

技術参照機体
50席クラス小型超音速旅客機

乗客数 50人
巡航速度 マッハ1.6
航続距離 3,500nm以上

離陸重量 60～70トン

軽量化

航続距離を伸ばすために必須
超音速機に有効な複合材適用技術
技術目標：構造重量15%減（金属材料比）

離着陸騒音低減

亜音速機と同じ騒音基準への適合が必須
ICAO基準はChap.4から14に強化された
技術目標：ICAO基準 Chap.14適合

ソニックブーム低減

陸上超音速飛行を可能にするために必須
ICAO議論の進捗を見据えて目標を定量化する
技術目標：85PLdB以下

経済性 環境適合性

低抵抗化

航続距離を伸ばすために必須
抵抗を1%下げると3%乗客を増やせる
技術目標：巡航揚抗比 8.0以上
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しました。D-SEND プロジェクトは 2 つのフェー

ズからなっており、まず第 1フェーズとして 2 種類

の軸対称物体を用いた落下試験 D-SEND#1を

2011年に、第 2 フェーズとして無推力の無人実

験機 D-SEND#2 の飛行試験を 2015 年に、ど

ちらもスウェーデン北部のエスレンジ実験場で行い

ました。試験では、エスレンジ実験場で運用され

ている大型気球で D-SEND#1/#2 供試体を持ち

上げて、成層圏から落下させることにより超音速

飛行を実現し、発生したソニックブームを計測する

ことによりソニックブーム低減コンセプトを実証し

ました。D-SEND#1/#2 の試験に際しては、ス

ケールモデルが発生する持続時間の短いソニック

ブーム圧力波形を正確に計測するため、地上付近

で発生する大気乱流や地面反射の影響を避ける必

要があったことから、ソニックブーム計測用のマイ

クロホンを係留気球により地上 1km 付近まで持

ち上げて空中でソニックブームを計測する ABBA

（Airborne Blimp Boom Acquisition ）システ

ムを開発しました 20）。2011年の D-SEND#1落

下試験では、ABBA システムによって 2 種類の軸

対称物体のソニックブーム圧力波形が精度よく計

測されました。図７に D-SEND#1落下試験時の

様子と計測されたソニックブーム圧力波形を示しま

す。D-SEND#1落下試験では図７（ａ）に示す様

に、Concorde や通常の戦闘機と同じ様な N 型の

ソニックブーム圧力波形を発生させるように形状設

計された NWM（N-Wave Model ）と、NWM と

同じ最大断面積を有するが遠方場で台形型と呼ば

れる N 型波の上側をカットしたような波形を発生

させるように形状設計された LBM（Low-Boom 

Model ）の 2 種類の供試体を同じゴンドラに吊り

下げて成層圏気球で高度 20km 程度まで持ち上げ

た後に、約 10 秒間隔で続けて落下させ、同じ飛

行条件で発生したソニックブームを同じマイクロホ

ンで計測しました。図７（ｂ）に示す計測波形には、

LBM のソニックブーム低減設計効果がはっきりと

確認できており、8m サイズのスケールモデルでも

低ソニックブーム設計概念実証が可能であることが

確認されました。

　2015 年に実施した D-SEND#2 飛行試験に

おいても、図８（ ａ）に示す様に D-SEND#1と

同じ成層圏気球システムと ABBA システムを用い

て、低ソニックブーム設計された無推力の無人実

験機が発生するソニックブーム圧力波形を計測しま

した。実験機は高度 30km 程度まで持ち上げら

れ、地上からの信号により分離された後は、搭載

された飛行制御プログラムにより自律制御され、マ

イクロホン設置位置まで誘導されました。図８（ｂ）
に示す D-SEND#2 飛行試験で計測されたソニッ

クブーム圧力波形（ 実線：Measured） を見る

と、予想していた推算波形（点線：Predicted w/

o turbulence）とは波形が異なっているのが分か

ります。これは後に大気乱流の影響で波形が変形

していたことが分かりましたが、D-SEND#1落

下試験時には有効であった高度 1km における空中

ソニックブーム計測システムではまだ十分な高さで

はなかったことを示しています。D-SEND#2 飛

行試験後に、JAXAで開発した大気乱流の影響を

図７　低ソニックブーム設計概念実証試験（D-SEND#1）

（a）D-SEND#1落下試験の様子

N-Wave Model（NWM）

Low-Boom Model（LBM）

N-wave model

Low-boom model

（b）計測されたソニックブーム
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考慮したソニックブーム伝搬解析ツール（SPnoise 

for sonic-boom）を用いて再解析したところ、図

中の破線（Predicted with turbulence）で示し

た推算波形が計測波形とよく一致することが確認で

き、D-SEND#2 設計に適用した低ソニックブー

ム設計コンセプトが実証されました 21）、22）。トリ

ムをとった機体でソニックブーム圧力波形の先端側

と後端側を同時に低減する技術を飛行実証（全機

低ソニックブーム設計コンセプトの実証）したのは

D-SEND#2 が世界で初めてです。

・ソニックブーム推算ツール開発・検証
　上述の D-SEND プロジェクトのように、ソニッ

クブームを低減する形状設計技術を飛行実証する

ためには高精度なソニックブーム推算手法が必要で

あることから、JAXAでは各種ソニックブーム推算

ツールを開発しています。ソニックブームの推算手

法としては、修正線形理論である Whitham の F

関数法が最もよく知られています。F 関数法は従来

の線形理論では説明できなかったソニックブームの

N 型圧力波形への変形メカニズムを、非線形的な

圧力波の伝搬速度の違いを考慮することと、衝撃

波形成過程をモデル化することにより解明した手法

です。さらに、軸対称理論である F 関数法を三次

元の航空機形状に適用するため、「等価湧き出し理

論 」により三次元航空機形状をそれと等価な軸対

称物体に置きかえることや、Walkdenの理論によっ

て航空機の揚力をそれと等価な断面積に置きかえ

ることなどの手法が使われています。最近では、数

値解析技術の進歩により CFD（数値流体力学）解

析によって三次元的な形状の機体から発生する衝撃

波を非線形性も含めて直接解くことが可能となった

ことから、機体近傍で CFD 解析により推算された

圧力波形を入力として長距離非線形音響伝搬解析

を行うソニックブーム推算手法が主流となっていま

す。ただし、このような手法を採用する際には、三

次元 CFD 解析と一次元伝搬解析との整合性（マッ

チング）について注意をはらう必要があります。ま

た、F 関数法は衝撃波形成過程のモデル化におい

て衝撃波を不連続な圧力上昇として導入しているた

め、衝撃波の厚み（圧力上昇時間）がゼロとなって

しまいますが、ソニックブーム波形における圧力上

昇時間は、ソニックブームにより人が感じる心理的

強度に大きな影響を与えるため、その推算手法は低

ソニックブーム設計にとって重要です。圧力上昇時

間を正しく推算するためには、ソニックブーム伝搬

の過程において衝撃波のもつ非線形的急峻化効果

と、大気のもつ熱粘性および分子振動緩和効果と

を考慮する必要があります。図９にはソニックブー

ム伝搬過程を、支配的な要因の異なる三つの領域

（機体近傍場／中間場／遠方場）に分けて、それぞ

れの領域における課題を挙げていますが、JAXA

ではそれぞれの領域における解析ツールの開発を進

めています。近傍場 CFD 解析については航空機か

ら発生する衝撃波を正確に解析するために、複雑

な機体形状への適用に優れた非構造格子法と、衝

撃波捕獲特性に優れた構造格子法を組み合わせた、

構造／非構造重合格子法 CFD 解析手法を開発し

て、低ソニックブーム設計に活用しています。CFD

解析で推算された機体近傍場圧力波形から地上で

図８　低ソニックブーム設計概念実証試験（D-SEND#2）

（a）D-SEND#2飛行試験概要 （b）計測されたソニックブームと推算波形との比較
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のソニックブーム波形を推算する手法としては、有

限振幅音波の非線形性と大気の熱粘性による減衰

効果を考慮している Burgers 方程式に、マッハ円

錐の幾何拡張効果、大気の成層化効果、大気中の

分子の振動緩和による減衰効果の項を加えた拡張

Burgers 方程式をベースとする音響伝搬解析ツー

ル Xnoise を開発しました。Xnoise 適用に際して

は三次元 CFD 解析と一次元伝搬解析との整合をと

る（マッチング）ために、Multipole 法を適用した

MPnoise というツールを開発しました。Multipole

とは多重湧き出しと呼ばれる特異点であり、流れの

中にこれを置くと流体を吸い込んだり吐き出したり

して、あたかも物体があるように作用するものです。

これを利用して、複雑な物体形状を特異点の分布と

いう扱いやすいものに置きかえた上で、地上までの

伝搬を想定して無限遠の伝搬距離の仮定を置くこと

により、圧力波の三次元的な伝搬（周方向伝搬の干

渉）を考慮した一次元伝搬解析が可能となります。

それぞれのツールの詳細については参考文献 23）を

ご参照下さい。

・ソニックブーム基準策定への貢献
　前述の通り、ICAO CAEP におけるソニックブー

ム基準策定は、評価指標（メトリック）の選定、認

証手法の検討、基準値の設定の 3 ステップで進め

られていますが、その第 1ステップであるメトリッ

クの選定においてはソニックブームと人間の反応

との相関が強い指標を選定する必要があり、人間

を対象とした被験者試験データが必須となります。

JAXAでは図 10 に示すブースタイプのソニックブー

ムシミュレータを開発し、様々なソニックブーム圧

力波形に対する人間の反応を調べる被験者試験を

実施しており、メトリックに関するデータを蓄積し

てきました 24）。そのデータは ICAO に提供し、メ

トリックの選定に活用されています。また、メト

リック選定活動においては、各国が同じ波形を同じ

メトリック値で評価することが大前提であるため、

図９　ソニックブーム推算技術

領域 課題

近傍場 機体長の数倍から十数倍
強い衝撃波／強い三次元性／機体
表面粘性／揚力分布

マッチング 近傍場／中間場の境界
三次元近傍場解析と一次元中間場
解析との整合性

中間場 機体長の数倍から数百倍
長距離伝搬／非線形音響／大気成
層化／熱粘性／分子振動緩和

遠方場 地面から上空1~2kmまで
大気乱流／地面反射／室内伝搬／
建築物との干渉／強度評価

非線形性
（有限振幅音波）

幾何拡張
（マッハ円錐）

大気の成層化

熱粘性

分子振動緩和

Thomas法
Burgers方程式

拡張Burgers方程式

ソニックブームシミュレータ ブーム評価ツールBoomMetre

図 10　ソニックブームシミュレータによる被験者試験結果例
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ICAO においてメトリック評価ツールの検証活動が

行われています。JAXA も独自にメトリック評価

ツール BoomMetre を開発して検証活動に参加し

ています。

　ソニックブーム基準策定における第 2 ステップ

である認証手法の検討においては、ソニックブー

ムをどこでどの様に計測し、どう評価するかを決

めることが重要になります。JAXA は前述の通り

D-SEND プロジェクトにおいてソニックブーム圧力

波形を正確に計測するためのソニックブーム計測シ

ス テム（BMS：Boom Measurement System）

の開発に取り組んできており、その技術データは

ICAO における認証手法の検討活動においても活

用されています。また NASA と進めているソニッ

クブームモデリングに関する共同研究においても、

JAXA のブーム計測システムを使って NASA のソ

ニックブーム計測飛行試験に参加するなど、国際的

に協力してソニックブーム基準策定に貢献していま

す。

３．２　低抵抗／軽量化技術
・主翼平面形多目的最適設計
　S4プログラムで進めている経済性と環境適合性

に優れた小型超音速旅客機実現に向けた研究開発

では、離着陸騒音低減目標として昨今強化された

亜音速機用離着陸騒音基準である ICAO Chapter 

14 適合を目指していることから、低速空力性能の

改善が必要となっており、低速空力特性に与える影

響の大きい主翼平面形の最適化に取り組んでいま

す。主翼平面形は当然超音速巡航性能やソニック

ブーム強度にも大きく影響するため、その最適化に

は多目的最適設計手法が必要となります。図 11 に

は主翼平面形多目的最適設計結果の一例 25）を示し

ていますが、図中に示す様々な主翼平面形に対して、

その巡航性能やソニックブーム強度を評価した上

で、それらのデータから主翼平面形の主要パラメー

タであるアスペクト比と後退角に対する巡航性能と

ソニックブーム強度の感度をモデル化し、両者を両

立し得る主翼平面形の選択を可能としました。一方

で低速空力性能に関しては、亜音速線形理論 （揚

力線理論）によりアスペクト比と低速揚抗比の関係

や、アスペクト比と後退角と揚力傾斜の関係が導か

れているので理論的な傾向が得られています。また、

低速性能として考慮しなくてはならない機体の縦運

動に対する安定性（ピッチアップ特性）については、

主翼前縁からの剥離渦の発生と崩壊に起因する現

象であることが知られており線形理論では予測が難

しいことから、風洞試験等により分かっている経験

則に基づいてその制約条件を決めています。以上の

モデルから、低速揚抗比、低速最大揚力、ピッチアッ

プ特性、巡航性能、ソニックブームという五つの目

的関数を同時に満足し得る主翼平面形を選択しま

した。当然いくつかの目的関数同士にはトレードオ

図 11　主翼平面形最適設計

初期形状
アスペクト比：3.0
¼弦長後退角：53.1°
巡航揚抗比：8.18

最適形状
アスペクト比：3.4
¼弦長後退角：46.7 °
巡航揚抗比：7.89

巡航時の全機圧力抵抗 巡航時のブーム強度

初期形状
最適形状

This document is provided by JAXA.



44� 航空技術　No.765〔18-12〕

フの関係があるため、全ての性能が向上するアスペ

クト比や後退角の組み合わせはありませんが、初

期形状に対して低速空力性能が改善する平面形を

選択した結果、図に示す通り巡航揚抗比とソニック

ブームの悪化を最小限に抑えつつ、低速空力性能が

改善する様にアスペクト比の増加と後退角の減少が

得られる最適平面形が選択できました。

・自然層流翼設計技術の適用
　JAXAでは超音速旅客機の低抵抗設計技術とし

て、CFD 解析と逆問題設計法を活用した自然層流

（NLF：Natural Laminar Flow）設計技術の研究

開発を進めています 26）。その設計効果は前述の通

り 2005 年の NEXST-1飛行実験で実証されまし

た。S4 事業では、実験機スケール（全長11.5m）

の NEXST-1で実証された NLF 翼設計技術を実

機スケールで実現するために新たな設計手法を特許

化し 27）、大型超音速旅客機等の主翼に適用してそ

の効果を確認する活動を行っています 28）。図 12 に

示すのは全長 63m サイズの 50 人小型超音速旅客

機主翼での NLF 設計効果を調べたものですが、図

中の上側には NLF 設計の目標が示されています。

目標が達成できれば主翼上面の前縁から 25% 程

度の翼弦長までの範囲で層流域が保たれます。こ

の機体については現在設計中ですが、同様の超音

速旅客機については目標の層流域を確保した結果

が得られています 29）。この NLF 設計効果により機

体の全抵抗の約 2% の低減が可能と試算されてお

り、超音速機の性能向上技術としての期待が高まっ

ています。

・機体／推進系統合最適設計・検証
　超音速旅客機の低抵抗／低ブーム／低騒音の観

点からは、エンジンナセルの配置が非常に重要な

設計ポイントとなります。超音速飛行時にエンジン

ナセルの空気取り入れ口から発生する衝撃波が機

体と干渉することにより、揚力増強や干渉抵抗低減

効果が得られたり、また逆に揚力低下や干渉抵抗

増加を引き起こしたりするためです。英仏共同開発

の Concordeではエンジンナセルを主翼の下に配

置することにより揚力増強による巡航性能向上効果

が得られていたと言われていますが、逆に機体下方

に強い衝撃波を発生させてしまうことにより強いソ

ニックブームを引き起こしていたとも考えられます。

JAXAでは最適なエンジンナセル配置を検討して

おり、図 13 に示す様に翼上配置ナセル／翼下配置

ナセル／側胴配置ナセルの 3 形態のナセル配置に

ついて詳細な検討により最適配置を求めています
30）。3 形態それぞれの配置において、ナセルの前

後位置や左右位置に自由度を与えていくつかの形状

を定義し、それらについて高精度 CFD 解析とソニッ

クブーム伝搬解析により巡航性能とソニックブーム

強度を、またエンジンインテークにおける圧力回

復率によりエンジン性能を評価したデータから、ナ

セル位置と性能指標に関する近似モデルを構築し

て最適位置を求めました。結果は図中に示す通り、

Concorde と同じ翼下配置ナセル形態では巡航性

能は良いけれどもソニックブーム強度が大きく、逆

に翼上配置ナセルでは翼上で発生した衝撃波は主

翼で遮蔽されて機体下方に伝搬しないためソニック

ブーム強度は小さいけれども揚力低下により巡航性

能は悪いという結果となりました。その中で側胴配

図１２．小型超音速旅客機主翼の自然層流翼設計例（設計目標）

図 12　小型超音速旅客機主翼の自然層流翼設計例（設計目標）
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置ナセルは翼下配置と翼上配置の中間に位置してお

り、巡航性能と低ソニックブーム特性を両立するエ

ンジンナセル配置として有望であるとの結論が得ら

れました。

　側胴配置ナセルを選択する場合、エンジンイン

テークから発生する衝撃波が主翼後縁上面側や胴

体と干渉し機体性能に大きく影響するため、イン

テークの配置位置や、胴体に発生する境界層がイ

ンテークに吸い込まれるのを避けるためにインテー

クと胴体の間に設置するダイバータと呼ばれるパー

ツを適切に設計する必要があります。また、超音

速機の実運航ではエンジンの運転状況に応じてイン

テークに取り込まれる空気流量が変化するため、エ

ンジンを絞った条件ではインテークに吸い込まれず

にインテーク外に溢れる空気により引き起こされる

抗力増加（スピレージ抵抗）について調べる必要

があります。そこで S4プログラムでは、風洞試験

と CFD 解析により、機体／推進系統合設計検証と

スピレージ抵抗評価を行っています 31）。図 14 に示

すのは JAXA 1m ×1m 超音速風洞で実施した機

体／推進系統合風試結果の一例ですが、風洞試験

で計測されたインテーク周りの主翼表面圧力やダイ

バータ表面圧力により CFD 解析結果を検証するこ

とができました。また、風洞試験でインテーク流量

を変化させて計測した結果から推定したスピレージ

抵抗を含めたエンジンインストール性能を考慮した

うえで小型超音速旅客機のミッション解析を行い、

技術参照機体の航続距離を評価しています。

・主翼複合材適用検討
　機体の性能向上には空力性能向上とともに機体

重量の軽減が重要であるため、S4プログラムでは

技術目標として小型超音速旅客機の構造重量 15%

減を掲げて研究開発を進めています。構造重量軽

減化の基本方針は複合材料の適用であり、技術目

標も従来金属材料構造からの低減率で定義してい

ます。既に亜音速旅客機では適用が開始されてい

る複合材料ですが、超音速機の様な薄翼に適用す

る際に亜音速機と同じ様な重量軽減効果が得られ

るかどうかについては詳細な検討が必要となりま

す。S4プログラムでは小型超音速旅客機の主翼を

対象として複合材適用可否と重量軽減効果につい

て構造設計手法の研究開発を進めています。まず

は薄翼の超音速機用主翼に適した構造様式の選定

を航空機メーカと共同で実施しました。具体的には

超音速機の他機例でよく使われている「複数桁のマ

ルチストリンガー構造」と「多桁厚板構造」につい

てサイジングを実施し、質量（部材断面積）が小さ

かった「多桁厚板構造」を選択しました。前後縁の

フラップ及びエルロンを考慮した構造線図（図 15）

を基に FEM（有限要素法）解析モデルを作成した

図 13　空力性能／ブーム強度／推進効率を考慮したナセル配置多目的最適設計
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うえで、金属材料、及び複合材料を主要構造材料

として採用した場合の強度サイジングを行い、複合

材料適用時の構造重量軽減寄与効果を求めたとこ

ろ、サイジング対象エリアにおいて約 19% の構造

重量軽減効果が得られ、これに舵面や前後縁固定

部、中央翼構造やファスナ等の重量も加味した主翼

全体の構造重量として17.6% の軽減効果が得られ

る計算となりました。これは、主翼ほど複合材適用

ができない部分（脚等）の重量も考慮した全機構造

重量で 15% 減に相当する軽減効果であり、技術目

標達成の可能性が示されました。

３．３　離着陸騒音低減技術
・超音速機離着陸騒音基準策定への貢献
　前述の通り 2016 年 2 月に開催された ICAO

第 10 回環境保全委員会（CAEP/10）では、これ

まで ICAO で検討してきたソニックブーム基準に

加えて、離着陸騒音基準についても検討を開始す

ることが決められ、離着陸騒音検討サブグループ

（LTOSG）が立ち上がりました 32）。一般的に、超

音速機用のエンジンは超音速巡航時の機体全機抵

抗を減らすためファン径を大きくすることが難しく、

最新の亜音速機用エンジンに比べてバイパス比が小

さくなります。このため、離陸時には亜音速機と比

較して排気速度が大きくなり、排気ジェットによる

騒音が大きくなる傾向にあります。このような背景
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図 14　小型超音速旅客機性能評価
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から、LTOSG では亜音速機と超音速機の技術的

な差異について精査し、将来の超音速機が満たす

べき離着陸騒音基準について議論を行っています。 

議論における最初のステップとして将来想定される

民間超音速機の離着陸騒音を予測する必要がある

ため、まずは NASA が提案する標準的な機体に対

して、JAXAやロシア TsAGI などの公的研究機関

がそれぞれのツールで騒音評価するツール検証作業

が開始されています。JAXA は独自に開発した離

着陸騒音評価ツール AiNEST（図 16）33）を活用し

てこの検証活動に貢献しています。

・低騒音ノズル
　上述の通り超音速機では、エンジンバイパス比が

亜音速機用エンジンと比べて小さくなり、エンジン

排気速度も速くなってしまうためにジェット騒音が

主たる騒音源となります。JAXAでは超音速機用

エンジンのジェット騒音を低減するための研究開発

を進めており、図 17 34）に示す様な超音速機に適し

た可変低騒音ノズルを考案し特許化 35）しました。

この可変ノズルコンセプトは、離着陸時の先細ノズ

ル形態時に内側に畳み込まれた突起部によりジェッ

ト気流と周囲の流れとの攪
かくはん

拌を起こすことでジェッ

ト騒音を低減する効果を狙ったものであり、その騒

音低減効果は CFD 解析や冷気流（常温のジェット）

試験で確認されています。S4プログラムでは更に

低騒音ノズルの形状を変えた冷気流試験により、

最適なノズル形状を求める研究開発を続けており、

図 17　低騒音ノズル技術
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その騒音低減効果をノズル推進性能の両立ととも

に、模型用エンジンを用いた風洞試験や、実験用

のファンジェットエンジンを用いたフィールド試験に

よって確認する活動を行っています。

・HLD 最適設計
　低速飛行時の空力性能も離着陸時の空港騒音に

影響します。例えば、低速飛行時の揚抗比が悪け

れば、同じ機体重量に対してより大きな推力が必要

となり、それだけジェット騒音が大きくなることや、

揚抗比の悪化によって離陸時の上昇率が低下し、地

面との距離が近くなることによる騒音増加の影響な

どが挙げられます。通常の超音速機は主翼の平面

形や翼型が超音速巡航に適した形状になっているた

め、低速空力性能が悪くなる傾向にあります。具

体的には大きな後退角を有する低アスペクト比の平

面形であることや、造波抵抗を低減するために翼

厚比の小さな翼断面となっていることなどが特徴で

す。主翼の平面形自体を可変とする可変翼の採用

を除けば、超音速機の低速空力性能向上のために

は前項で紹介した多目的最適設計により巡航性能

と低速性能を両立し得る主翼平面形を選択すること

や、離着陸時のみに展開する主翼前後縁の高揚力

装置（HLD：High Lift Device）を用いることが

必要となります。S4プログラムでは巡航性能に極

力影響させずに低速空力性能を向上させるため、高

揚力装置の最適設計に力を入れて研究開発を進め

ています。図 1836）に示すのは小型超音速旅客機主

翼の前縁にクルーガーフラップ、後縁には折り曲げ

フラップを装備した機体の高揚力装置最適設計の一

例です。クルーガーフラップは主翼前縁下面に前縁

フラップを収納し、離着陸時に主翼前縁前方に展

開する機構を有する高揚力装置で、通常の折り曲

げフラップと比較して、主翼のキャンバー増加効果

に加えて展開時に主翼面積が増加する効果も得ら

れることや、主翼上面に適用することを想定して研

究開発を進めている自然層流翼の実用化において

主翼上面に前縁フラップの段差等がなく平滑性が保

たれることなどの利点があります。クルーガーフラッ

プの最適設計では、前縁に設置した 4 枚のフラッ

プの舵角及び母翼に対する位置を設計変数として、

JAXA で開発された非構造格子有限体積法ベース

の CFD 解析コード FaSTAR37）による評価により

最適化を行いました。最適化の結果、同じ揚力条件

（設計条件 CL＝ 0.65）における揚抗比でベースラ

インに対して大幅な向上が得られました。通常の折

り曲げフラップと比べても高い性能向上を示してお

り、上述の主翼面積増加効果を除いても折り曲げ

フラップよりも揚抗比が高いことから、母翼前方に

設置したフラップと母翼の隙間を通る流れが主翼の

図 18　低速空力性能向上技術／高揚力装置最適設計技術
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渦流れに大きな影響を及ぼすことが明らかとなりま

した。

４．まとめ
　本稿では、JAXA の静粛超音速機統合設計技

術の研究開発（S4）プログラムにおいて、民間超

音速機実現の鍵となる低ソニックブーム／低抵抗／

低離着陸騒音／軽量化を同時に満たす統合設計技

術の研究開発の現状について簡単に紹介しました。

現在開発がアナウンスされている海上超音速飛行

の超音速機や、その先に想定される陸地上空も超

音速で飛行する低ソニックブーム超音速機実現のた

めには、市場成立性、技術成立性、基準策定の観

点からまだ多くの技術課題が残っており、将来的

な民間超音速輸送の実現に際して我が国航空機産

業のシェア獲得、航空運航産業の国際競争力強化、

また国民の利便性の向上を目指して、産学官が一体

となった研究開発体制が求められています。

　最後に本稿の執筆においてご協力をいただいた

静粛超音速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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