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Conceptual Study on Aircraft System Compatible with Hydrogen Society 
 

Abstract 
This article reports the results of workshop to study future hydrogen energy aircraft compatible with hydrogen 
society. The workshop was held in 2015. Technology development status of hydrogen energy compontent and 
electric energy component are survayed and compared with current fossil fuel energy components. From these 
stucy , key technologies to realize suxh a new concept aircraft and technolgy development roadmap are 
suggested. 
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概要 

 本報告書は、近年の水素社会の普及に合わせて、将来の水素エネルギを利用した航空機システ

ムについて検討を行った研究会の結果をまとめたものである。平成 27 年度に JAXA 航空技術部門

において、「水素社会に向けた航空機に関する研究会」を行い、JAXA 内での議論を 5 回、JAXA

外の有識者を含めた議論を 2 回行った。研究会では、既存の炭化水素燃料の航空機に対し、将来

のエネルギ源として水素に着目し、水素航空機、電動航空機の技術動向を調査、将来の技術レベ

ル予測をもとに、重要となる鍵技術の週出と研究開発ロードマップの提案を行った。 
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1 はじめに 
 平成 26 年 8 月、文部科学省は「戦略的次世代航空機研究開発ビジョン[1]」を発表した。世界

の航空機産業が今後の 20 年で約 2 倍の成長を見込まれているなか、我が国航空機産業の世界シ

ェアは未だに小さい状況である。この産業規模を飛躍的に拡大するために、特に次世代航空機に

求められている安全性、環境適合性および経済性の三つのニーズに対応し、国際競争力向上に直

結する「民間航空機国産化研究開発プロジェクト」を推進すべきである、とビジョンは述べてい

る。 

 これを受けて JAXA 航空では、三菱航空機の MRJ（Mitsubishi Regional Jet）の次の完成機に

向けた以下の 3つの研究開発プロジェクトを進めている。 

1. 高効率軽量ファン・タービン技術実証プロジェクト（aFJR） 

2. 機体騒音低減の技術実証プロジェクト（FQUROH） 

3. 乱気流事故防止技術の実証プロジェクト(SafeAvio） 

これらプロジェクトの他にも、空力抵抗低減・機体軽量化技術や高効率・低騒音コアエンジンな

どの研究開発を積極的に推し進めている。 

 しかしながら、特に環境についての世界的な動きは早い。IATA（国際航空運送協会）が、2050

年までに CO2 排出量を 2005 年レベルに対して半減するという目標[2]を掲げ、欧州では Clean 

Sky Joint Technology Initiative（2008～2013）、Clean Sky 2 Joint Technology Initiative

（2014～2024）[3]と銘打った研究開発を進めている。米国でも NASA が中心となって

Environmentally Responsible Aviation Project[4]を 2009 年から進めて、環境適合を主題とし

た次世代航空機の革新技術を研究している。 

 CO2 排出量の大幅な低減には、エンジンや機体の改良だけでは不十分で、石油に代わる燃料を

使う事が必須であると言われている。そのため世界的にバイオ燃料の生産と飛行試験が行われて

おり、我が国でも NEDO 主導でバイオ燃料製造技術の研究開発が進められている[5]。しかし、

CO2削減の究極的な手段として、水素を燃料とした航空機への期待も高まっている。 

水素航空機については、以前に欧米で検討されたが、水素燃料タンクが大きすぎる、水素イン

フラが整っていない、あるいは水素の値段がジェット燃料に比べ遙かに高い、等の問題点が挙げ

られ、その解決の見込みを得られないために終了している。我が国でも JAXA が中心となって検

討会を開き、2008 年に報告書[6]を出したが、そこでも、困難な課題がまだたくさん残っている

とまとめている。 

しかし、2014 年にトヨタが燃料電池自動車の発売を始めたことにより情勢が大きく変化した。

我が国では水素社会に向けた動きが本格化してきており、水素航空機においてもこれまでの技術

課題の克服が大幅に進む可能性が出てきた。700 気圧の高圧水素タンクの実用化、燃料電池の性

能改善、水素供給のためのインフラ整備の進展などである。そして何よりも水素の価格が大幅に

低減するという見込みは、単に環境問題の視点だけで無く、価格不安定な化石燃料に頼る現状の

改善にもなるとして運航者側からの歓迎の声も聞こえるようになった。 

すでにエアバスは、電動推進による 100 席クラスの旅客機構想を提案しており、米国でも

NASA の支援の元にボーイングが SUGAR-Volt と称した旅客機の構想を掲げている。これらは水素

燃料を使うとは必ずしも謳っていないが、水素航空機のコアとなる電動ハイブリッド推進を使う

点では共通であり興味深い。 

我が国でも、MRJ の次の次の完成機に向けた研究開発が必要とされている。その次々世代完成

機の概念設計が 2030 年頃には始まることを考えると、それより 10 年以上前にはそのコア技術に

目処を得ていることが必要である。そこに、欧米が優位な既存のジェットエンジンによる航空機

とは異なるものとして、水素航空機も大きな候補となりうるであろう。 

先に紹介した水素燃料航空機の国内外検討調査の報告書（2008 年）には、以下の事がまとめ

に書かれている。 

『やや悲観的なシナリオとしては，「航空機は，化石燃料であれバイオ合成燃料であれ，炭化水

素系燃料に最後まで執着する輸送手段となる可能性がある」ということになる．とりわけ，貨物

搭載のためのスペース容量の大きさが生命の貨物機においては，よりその可能性がある．しかし

ながら，逆のシナリオを考えると，地上において水素経済，水素社会が具現化された暁には，エ 
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アラインと航空機メーカーは，必ずや「何故航空の水素化がなされないのか」という社会からの

厳しい問いかけと要求を突きつけられことになるであろう．』 

水素利用や航空機の電動化は技術進展が早い。この種の報告書も早々に陳腐化するであろう。む

しろそのような新たなゲームチェンジ技術が生まれることに本検討会の成果が活かされることを

願うものである。 
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2 航空機産業を取り巻く環境 

2.1 航空機産業の状況および航空分野の CO2 排出削減状況 
 温暖化防止に向けた CO2 排出目標は主に IPCC（国連気候変動に関する政府間パネル）におい

て議論が進められている。2014 年には、第 5 次評価報告書（AR5）第３作業部会（WG3）報告書

が承認・公表されている。図 2.1-1 に 2010 年における各分野における地球温暖化ガスの排出割

合を示す。地球温暖化ガスは燃焼等における直接排出と照明や空調などに用いる間接排出に分類

され、全排出量のうち輸送分野は 13％となっている[1]。図 2.1-2 に輸送分野における地球温暖

化ガスの排出量割合を示す。航空分野における排出は国内路線が 4.1％、国際路線が 6.52%とな

り、合計で 10.62%となっている[2]。これらより、全排出量に対する航空分野における排出量は

1.3%程度となる。ただし、航空は燃焼ガスを上空(成層圏)において生成する特徴ががり、CO2 だ

けではなく、高層での飛行機雲の生成等による地球温暖化効果を考慮する必要もある。また、

WG3 報告書においても、航空機からの地球温暖化ガス排出削減は輸送分野における重要な項目に

なると予測している。一方、航空機の輸送量は過去にはインターネットや鉄道輸送の普及により

頭打ちになるとの予想もあったものの、これまでは図 2.1-3 に示すように年率約 4-5％の割合で

増加を続けており、今後もこの増加割合は変わらないと予想されている[3]。このため、CO2 排

出量は今後も増加し続け、図 2.1-4 に示すように、ICAO においては 2040 年までに 2.8～3.9 倍

に増加してしまうと予測されている。このような状況を勘案すると航空分野は将来的に全地球の

10%を超える地球温暖化効果を及ぼす可能性がある。一方、他分野の CO2 削減は急速に進んでお

り、将来航空分野の CO2 排出削減が政府目標等に掲げられ、より厳格になる可能性がある。気候

変動枠組条約 COP21 パリ協定においては、「世界的な平均気温上昇を産業革命以前に比べて 2℃

より十分低く保つとともに、1.5℃に抑える努力を追求する」ことが目標として掲げられ、「今

世紀後半に人為的な温室効果ガスの排出と吸収源による除去の均衡を達成する」ための活動を始

めている[4]。COP21 パリ協定に対する政府の地球温暖化対策が 2016 年 5 月 13 日に閣議決定ら

れ、分野横断的な施策の一つとして水素社会の実現も掲げられている。航空分野の取り組みとし

ては、エネルギ効率の向上および代替燃料の普及を掲げている[5]。一方、ICAO（国際民間航空

機関）においては、年率 2%の燃料効率改善を継続するとともに、2020 年以降は CO2 排出を増加

させない目標を掲げている[6][7]。IATA（国際航空運送協会）における削減目標のように、おお

むね 2040-2050年代までに半減程度の目標となっている[8]。 

 

 
図 2.1-1 各分野における温室効果ガス排出の割合（IPCC 第 5次評価報告書）[1] 
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図 2-2 輸送分野における温室効果ガス排出の割合（IPCC 第 5次評価報告書）[2] 

 

 
図 2.1-3 航空輸送量の経緯および今後の予測（出典：JADC）[3] 

 

 
図 2.1-4 航空分野の CO2排出量予測 [3] 

 

2.2 航空機産業外における水素エネルギ普及の状況 
水素は風力発電や太陽光発電など再生可能エネルギを貯蔵する二次エネルギ「再エネ水素」と

して着目されている。文献[1]によれば、水素エネルギは 10MW 以上の電力を数時間から数か月以

上の期間において貯蔵する場合に適した貯蔵方法とされている。さらには、同様の条件において

適しているエネルギ貯蔵方法として揚水発電があげられているが、揚水発電はエネルギ源を移動

させることができず、輸送可能な大規模二次エネルギとして水素が着目されている所以となる。

水素の利用方法は Power-to-Power（PtoP, 電力を一度水素に変換し、再度発電に用いる方法）、

Power-to-Gas（PtoG, 電力から製造された水素を既存ガスパイプラインに混入する方法）、

Power-to-Fuel（水素を FCV 等の燃料として利用する）、Power-to-Feedstock（水素を製造物の 
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原材料とする）等分類され、今後は Power-to-Fuel, Power-to-Gas の利用が先行し、大規模利用

が進むと燃料価格の低下により Power-to-Power の利用が実現するとされている。水素エネルギ

導入に向けたシナリオは国内外において検討されているが、エネルギ総合工学研究所が中心とな

って検討を行った例では、2020 年以降は CO2 排出制約が課され、その結果として再生可能エネ

ルギ、原子力、CCS 付火力発電などのゼロエミッション電源が主流となり、海外からの CO2 フリ

ーエネルギーの輸送手段として水素の利用が始まると予測している。2020 年台には水素を利用

したコジェネ発電が進み、2040 年台には水素を用いた大規模発電が始まると予想している[2]。

水素インフラを社会に普及させ、上記のような水素発電を導入するためには、燃料価格を現在よ

り大幅に低下させることが必須であり、政府による水素インフラ普及が進められている。平成

28 年 3 月に経済産業省がまとめた水素・燃料電池戦略ロードマップ改訂版においては、水素ス

テーションを 2020 年までに 160 箇所、2025 年までに 320 箇所設置する数値目標を新たに設け、

水素ステーションの普及目標をより明確にしている[3]。また、東京都においては、2020 年に開

催される東京オリンピックに向け、水素社会を普及させる目標のものと、2020 年までに 35 箇所、

2025 年までに 80 箇所のステーション普及目標を立てている他、燃料電池バスの導入も進めてい

る[4]。現在、水素ステーションにおける水素の販売価格は 1kg あたり 1100 円という価格を設定

されている[5]。これは政府の補助により実現されている価格であり、FCV ミライのタンクを満

充填（約 5kg）した場合に、価格 5500 円となり、650km の航続距離が可能となることを考えると、

自動車の燃費（1 キロ走行するために必要な燃料費）において水素燃料がガソリンの価格と対抗

しうるレベルとすることを目的としている。この価格を政府補助なしに達成できるかが、自動車

輸送分野に水素燃料を普及させ、さらには水素サプライチェーンが政府補助なしにするための重

要な目標となる。 

 水素分子は水や化石燃料にも含まれているため、将来の水素の製造方法は多岐にわたり提案さ

れているが、その中で大量生産に有望な製造方法として、褐炭から水素を生成する方法が提案さ

れている。川崎重工業を中心として豪州の褐炭から水素を製造、国内に輸入する試みが進められ

ている。このプロジェクトにおいては、国内の港湾における燃料受け渡し価格を 30 円/Nm3（約

330 円/kg）と設定されており、このような水素サプライチェーンの確立により燃料価格の低下

が進むと思われる[6]。 

 このような状況のもと、水素価格の普及は欧米においても進められており、米国 Hydrogen 

Energy Annual Report2013 においては、水素価格の究極的な目標(製造価格) はオンサイト製造、

オフサイト製造ともに 1～2$/kg としている[7]。我が国における水素価格の目標は、図 2.2-1 に

示すように NEDO の水素ロードマップとしてまとめられており、2030 年に 40～60 円/Nm3(＝450

円/kg～670 円/kg)となっている[8]。一方、ジェット燃料の価格は、例えば図 2.2-2 に示すよう

にこれまで大きな変動があるものの、おおむね上昇傾向にある。将来の価格予測においても、例

えば表 2.2-1 に示すように、米国 DOE では 2012 年において 23$/MMBTU(=100 円/kg)であったもの

が、2040 年には 46.5$/MMBTU(=202 円/kg)に上昇すると予測している[9]。これは化石燃料の採

掘方法の複雑化によるコスト増が原因であり、海底油田などからの採掘が多くなるためといわれ

ている。航空機に搭載する燃料の経済性を概算で比較検討する場合、燃料の性情によらず運航中

に得るエネルギ量はさほど変わらないと仮定し、発熱量当たりの価格（エネルギー単価）で行う

ことが望ましく、これらの比較を図 2-2.3 にまとめる。為替価格は 100 円/ドルとしている。こ

の結果、将来はジェット燃料の価格は上昇傾向にあり、一方水素か価格は下降するといった予測

が明確に見て取れる。また、価格評価の手法が製造時・消費時など異なるものの、2020 年～

2030年頃には水素燃料がジェット燃料より低価格となる可能性がある。 
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図 2.2-1 我が国の水素価格目標（NEDO水素製造・輸送・供給ロードマップ） 
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図 2.2-2 ジェット燃料価格の推移（シンガポールケロシン） 

 

表 2.2-1 米国におけるジェット燃料価格予想（Annual Energy Outlook 2014） 
年 $/MMBTU \/kg

2011 22.6 98.2
2012 23.0 99.9
2020 22.1 95.8
2025 27.1 117.5
2030 31.9 138.6
2035 38.5 167.1
2040 46.5 202.1  

JetFuel 価格（州税込）・100 円/$換算 
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図 2-2.3 燃料価格の比較 

 

2.3 航空機へのバイオ燃料の普及状況  
  2.1 節にて述べたように、ICAO では 2020 年から国際航空における CO2 排出量を増加させない

ことを目標に掲げており、その対応の手段として、低炭素燃料の導入が重視されている。根本的

な燃料の低炭素化という観点では、水素のような燃料で C 成分が相対的に少ないか全く含まない

燃料を導入する必要がある。しかし、航空機の燃料としては、機体・設備の運用の連続性、安全

に関する保守的な傾向等から、全く性状の異なる燃料を導入するのは敷居が高いと考えれれる。

そのため、短期的中期的な傾向として、従来の航空機燃料に混入可能であるドロップイン燃料と

してバイオ燃料を用い生成過程で炭素固定を行っていると解釈することでバイオ燃料を低炭素燃

料相当とすることが活発になされている。 

 従来の燃料は原油由来であることが規定で定められていたが、近年、急速な航空業界の発展予

測を踏まえ、地球温暖化対策ならびに燃料供給減の多様化による燃料コスト削減や安定供給を目

指した代替燃料の導入努力がなされてきており、商用化も進んでいる。本節では、こうした観点

でのバイオ燃料の航空業界での導入状況を概説する。 

2.3.1  航空用燃料・代替燃料の規格 
 従来の航空用ジェット燃料は、米国の標準化団体である米国試験材料協会（ASTM）による

ASTM D16550 等（JetA-1）で定められている。航空用代替燃料としては、ASTM D7566 規格によ

り合成パラフィックケロシンを JetA-1 に 50％以下の割合で混合したジェット燃料の初の承認

（2011 年 7 月）に続いて、欧米各国でのバイオ燃料も順次 ASTM の承認を受けている[1]。図

2.3-1 に、代替燃料の認証プロセスを示す[2]。この ASTM D7566 規格を満たす燃料は JetA-1 と

同等とされ、従来の空港の燃料系統にそのまま投入することができる[3]。混合が 50%までに制

限されている理由の一つは、石油精製による従来の燃料には 15%程度の芳香族が含まれているの

に対して、これまでに生成された合成（代替）燃料では芳香族やオレフィン（2 重結合）がほと

んどなく、燃料のシール性（シール部の膨潤性に関係）に問題が生じるためとされる。この課題

が解決されれば、代替燃料の割合を高めることも可能と考えられる。 

  ここで、代替燃料として ASTM D7566 規格の Annex として 3 つ記載されている製法込みで使

用可能なものの内、代表的な Annex 1、Annex 2によるものを以下簡単に説明する。 

 ASTM D7566 Annex 1 は、Fischer-Tropsch 合成（FT 合成）を用いた方法である。何らかの原

料から合成ガス（H2 と CO）を生成し、FT 合成した粗油を適切にアップグレード（異性化、水素

添加処理など）、蒸留して、ジェット燃料留分を抽出する。 

 本手法に関して言えば、元々、南アフリカへの原油の禁輸処置から Sasol 社が石炭由来の合成

ガスからジェット燃料を代替として精製・利用してきた経緯がある。その他、天然ガス資源が豊 
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富なカタールでは、天然ガスを改質して合成ガス化し、代替ジェット燃料を製造している。また、

木質バイオマスの加熱ガス化によっても合成ガスを得ることができ、代替燃料製造が可能である。 

ASTM D7566 Annex 2 は、HEFA（Hydro-treated Ester and Fatty Acid）と呼ばれる代替ジェッ

ト燃料を規定している。天然油脂を加熱脱炭酸により分解すると、炭素数が軽油相当の直鎖炭化

水素が得られる。これは、天然油脂をアルカリ触媒法により脂肪酸メチルエステルに分解するバ

イオディーゼル燃料に対して、グリーンディーゼルとも呼ばれる。このグリーンディーゼルに対

して同様に水素添加／異性化等のアップグレーディングを行って析出点をジェット燃料に適する

ように-50℃程度まで下げて代替ジェット燃料を得る。原料は、バイオディーゼルと同様の油脂

類で、廃油や、食肉加工後処分される牛脂、植物油等が主である。 
 

 
図 2.3-1 代替燃料の認証に向けたプロセス 

 

2.3.2 航空用バイオ燃料の製造に向けた課題 
燃料の多様性という観点では、石炭などを原料とすることを含む様々な経路で合成ガス（H2

と CO）を作り、Fisher-Tropsch（FT）法（ASTM D7566 Annex1 で規定）によって得た粗油を適切

に異性化／水素添加等品質改善を行い、蒸留してジェット燃料留分を抽出する方法もある。 

バイオ燃料として一般に想起されるのは植物油であり、当初は食用の穀物と原料を競合する燃

料（第一世代バイオ燃料）が試験に供されたが、現在では食用とならない、穀物価格の高騰の原

因とならない第二世代バイオ燃料（藻類を原料とする燃料を第三世代とするものもあるが、生育

環境での水の扱い分類する方法など、より人間の生活への負荷を減らす観点で世代が変わるよう

である）である。表 2.3-1 には、バイオ燃料の主な原料を示す[4]。 
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表 2.3-1 バイオ燃料の代表的な原料 

 
 

現状での、主な航空用バイオ燃料の製造プロセスの分類を示す[5]： 

① 微細藻類培養→油脂抽出→水素化／熱分解→ジェット燃料 

② 木材調達・粉砕→熱分解ガス化→FT合成→ジェット燃料 

③ 都市ごみ→焼却炉／熱分解→ガス化→FT合成→ジェット燃料 

④ 廃油、植物油、牛豚脂→水素化／水素熱分解→ジェット燃料 

上記、FT 合成は、液体バイオ燃料製造においては非常に重要な技術であるが、日本独自の

実用化レベルのものがなく、現時点では海外からの技術導入を想定する必要がある。また、上

記の①～④では、途中でアルコールが生成される場合があるほか、サトウキビ等糖類の発酵に

よるアルコール生成例も多くあり、ATJ（アルコールのジェット燃料化）も鍵技術の一つであ

るが、これも海外におさえられている。一方、水素化分解や熱分解については、製油所や大学

等を中心として、国内技術で対応可能と考えられる。現段階で重要なことは、コスト面で石油

精製の燃料と同等程度とし、継続的な生産・供給・消費が可能な持続可能なモデルケースを作

ることであり、それがうまくいけば、日本全国、世界へ広げていくことが可能になる。③の都

市ごみの場合は、現時点の技術適用において、実現可能性が見出されている。コスト面での実

現性が最も問題であるが、既存の焼却炉の変更や、設備の付加は難しいので、燃焼炉の予め予

定された更新時などに、バイオ燃料の製造も考慮した付加設備を設けることで、100 円／ℓ程

度での生産が可能な範囲に入ってきている。[5] 

2.3.3 航空用バイオ燃料普及に向けた取り組み 
 世界各国で航空用バイオ燃料の製造プロジェクトや ASTM 認証が計画・実行されている。例え

ば、米国では、ロサンゼルス空港でユナイテッド航空にバイオジェット燃料が継続的に供給され

る計画となっている他、欧州ではロンドンで都市ごみをガス化・合成して得られる燃料が英国航

空に供給される予定となっている。日本では、2009 年に日本航空がバイオジェット燃料を用い

たテストフライトを行った実績、ならびに、2012 年に全日本空輸が B787 のデリバリーフライト

として、世界初のバイオ燃料を燃料とした太平洋横断飛行を行っている。しかし、日本にはバイ

オ燃料の供給する拠点がないなどの理由で、継続的な供給をする計画はまだない[5]。 

 そのような中、2014 年度に、東京大学やボーイング社、航空会社、空港会社等が発起人とな 

り、商社、エンジニアリング会社、国の省庁や関係機関も参加して、「次世代航空機燃料イニシ 
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アティブ」（Initiatives for Next Generation Aviation Fuels: INAF）が立ち上がり、官民一

体となって国産代替ジェット燃料の製造と利用に向けた体制作りに関する議論が行われた[6]。

また、2015 年 7 月より、「2020 年オリンピック・パラリンピック東京大会に向けたバイオジェ

ット燃料の導入までの道筋検討委員会」が、国土交通省と経済産業省の主催で行われ、2020 年

東京五輪までに国産の代替ジェット燃料を製造し、商用フライトを行うことが計画されている

[7]。 JAXA では、米国で牛脂から生成された Honeywell UOP/日揮ユニバーサルから提供された

HEFA 燃料（100%）を輸入して各種試験を実施している。燃焼試験などのデータの蓄積を通じて

今後の実用化・改良等の取組を進めていく予定である[8]。 
 

2.4 水素航空機・電動航空機の特徴 
2.3 節で述べたように、航空機用燃料としては従来の原油由来のジェット燃料から、ジェット

燃料に継ぎ足し可能な燃料（Drop-in Fuel）が認証され実用化に向けて歩みだしている。ただ、

その生成に向けたコストや供給能力から、これまでのジェット燃料単独であった燃料の供給不安

を解消するには十分でなく、カーボンニュートラルの発想からの CO2 低減、しかも現時点では体

積比で最大 50％までしか代替燃料を搭載できないため、CO2 低減に直接寄与する燃料として低炭

素燃料が見直されている。そのうち、水素燃料は、反応による CO2 排出量がゼロであるため、環

境負荷低減への効果も大きいものと期待される。本節では、水素航空機と、水素航空機との親和

性が高いと期待される電動航空機に関する特徴を述べる。 

水素の燃料としての特徴は、図 2.4-1 に端的に表れている。水素燃料は従来のジェット燃料に

比べて、単位質量あたりのエネルギーが約 3 倍であり、逆に体積が 4 倍近くを占めてしまう。そ

のため、同じエネルギーを消費する場合の燃料質量を低減できる一方で、タンクの容積が大きく

なり、しかも極低温液体水素の形で貯蔵する場合のタンクの形状と機体内配置場所に特段の注意

を払う必要が出てくる。ここに、自動車では燃料として実用化されているエタノール燃料につい

て付記する。エタノールは、前節でも述べたが、バイオ燃料等を生成するプロセスの途中でアル

コールができる場合があり、エタノールなどアルコールを燃料とすることも考えられる。その中

で、エタノールを代表として述べると、エタノールは、ジェット燃料よりも体積が大きい上に、

単位質量あたりのエネルギー含有量が著しく小さい。酸化剤である空気が持つ酸素を燃料として

含んでおり、空気吸い込み式エンジンの燃料としての利点は、重量を重要視する航空分野では非

常に小さいと言わざるとえない。したがって、アルコールであれば、前節にも述べたようにジェ

ット燃料に転換する（ATJ）ことが考えられる。 

航空機に水素燃料を適用する利点としては、代表的なものとして以下がある： 

① 重量当たりのエネルギー含有量が大きい（燃料搭載質量／離陸最大重量を小さく 

できる可能性） 

② 反応による CO2の排出量がゼロである 

③ ジェット燃料に比べ燃焼時の NOx生成量を減らすことのできる可能性がある 

④ 可燃性ガスとしての取り扱いが容易である 

このため、環境負荷の低減に向けて水素燃料を導入するメリットは極めて大きいといえる。特

にエンジンにおいては、水素燃料が燃焼速度が速いことなどから、従来のジェット燃料に比べて

燃料当量比を大きく変化させることが可能で、より希薄側の運転を想定することが出来る。高温

部が出来やすいために NOx の生成量が増大することが懸念されるが、水素燃料特有の燃焼のさせ

方（Micromix など）によって NOx 低減を図る研究開発もなされている[3]。総じて、燃焼器を中

心に、従来のジェットエンジンに比べ短縮化軽量化を図ることが出来ると期待されている。 

一方で課題のうち重要なものは、燃料が大きな体積を占めること、極低温液体燃料の管理が容

易ではないことである。 
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図 2.4-1 水素・ジェット燃料・エタノールの比較 

 
そのため、航空機に液体水素を燃料として用いる検討が最も進んでいるのが、極低温という特

性を積極的に利用した極超音速機である。極低温燃料を冷媒としてとらえると、多くの極超音速

機特有の課題が解決される。研究状況については、2.5節を参照されたい。 

図 2.4-2 には、航空機に水素燃料を適用する技術の展開について示す。極超音速飛行用に研究

開発がなされている極超音速ターボジェットエンジン技術は、水素を燃料としたガスタービンエ

ンジンを含んでおり、培われる技術の多くが、亜音速／超音速旅客機用エンジンにも適用可能で

ある。亜音速機には、極超音速機で求められるレベルの冷却必要性がないため、燃料質量を軽く

できるメリットに相殺する形で大きな嵩が問題となってしまいがちである。現状のジェット燃料

は翼内部に燃料を携行するが、極低温液体水素のタンクは、球形もしくは円筒形をする可能性が

高く、たとえば図 2.4-2 に示されるような、胴体部と別にタンク配置をすることなどが考えられ

る。したがって、液体水素を燃料とした航空機を導入する場合には、タンクの配置を客室のある

胴体内の中に、燃料重量の変化による重心移動を許容以下にすることも踏まえた限定された設計

が必要となろう。一方で、現在、活発に検討されている航空機形態として、翼胴形態（Blended 

Wing Body / Hybrid Wing Body）が検討されている（図 2.4-2 右下絵参照）。その場合、従来の

飛行機形態に比べて、客室空間を大きくすることが出来る上に、客室外の胴体内に、円筒形状の

タンクを配置する空間を持つことが出来る可能性が示されている[2]。以上をふまえると、航空

機に液体水素を燃料として適用する場合には以下のような形態となると考えられる。 

A． 小型の飛行距離を限定した航空機。従来のレシプロエンジン、ガスタービンエンジンは

適用可能 
B． 燃料または冷媒の一部として液体水素を搭載する。主燃料をジェット燃料などとする組

み合わせ 
C． 液体水素燃料タンクを搭載するに適した形状の航空機に水素を部分または全燃料とする

何らかのエンジンを搭載した形態 
以上の一つもしくは組み合わせを考えることが出来る。先に述べたように、亜音速旅客機に液体

水素を燃料とする場合には、重量のメリットと体積のデメリットが相殺に近い形となる。そのた

め、水素の燃料の特筆を積極的に導入した新しい航空機・エンジンの形態が望まれる。そのよう

な観点で、とりわけ環境適合性向上・燃料消費低減の視点で電動航空機が注目されている。以下

では電動航空機・特にエンジンに関する特徴について述べる。 
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図 2.4-2 水素ジェットエンジン技術の展開（Okai[1]から一部改編） 

 

 まず、水素燃料の利用とは独立した、電動推進の特徴について述べ、続いて水素を適用した場

合に現れる新しい可能性・特徴について述べることとする。 

 すでにモビリティの分野では自動車等で電動化が進んでいるが、一般に、電動化が進んだ場合

の期待される事項として、以下が考えられる。 

・コストの低減 

・エネルギー消費の低減 

・設計自由度の増大 

・メンテナンス性の向上 

 これらの内、エネルギー消費の低減が、本稿で大きな課題として考えられる事項だが、ほかの

いずれも、実際の運用面ではエアラインにとっても望まれる事項である。また、電動モータは非

常に応答性が高いので、制御や運用面で従来の動力機械とは異なる可能性が見出される。航空機、

とりわけ旅客機規模の航空機に焦点を当てると、エンジンは多くが高バイパス比のターボファン

エンジンとなっている。これは、推進性能・効率の向上のためにより多くの質量流量を相対的に

小さい速度増分で排気することが有利になるからである。ターボファンエンジンは年々バイパス

比が大きくなっており、現状ではバイパス比は 10 程度となっている。しかし、バイパス比の増

大は、機械的・幾何学的もしくはその他の理由で限界にきており、これ以上大きくバイパス比を

増大させることは現実的ではない。 

 現状の高バイパス比ターボファンエンジンは、ファンの作る流れとコアの作る流れがあるが、

推進力のほとんどがファンに起因している。そのため、コアエンジンは、ファンに供給する動力

生成が主な役割となっている。以上の背景から、将来の環境適合性を高めた航空機のエンジンと

して、コアとファンを分離し、ファンはコアあたり複数設けることでファン外形の幾何学的制約

制約を解消することが出来、ファンとファンを駆動するモータ、動力を生成するコアを別配置し

独立させることで、双方の設計自由度を高くすることが出来る。このコアについては、動力は機

械的動力・高圧空気・電気いずれでもよいが、環境適合性の向上をふまえると電動化が妥当と考

えられている。以上から、電動推進の形態としては、コア分離式が多く検討されているが、必ず

しも限定されるわけではなく、従来のガスタービンを主な推力発生手段としながら、電動モータ
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でアシストする形態も考えられている。これまで内外で提案・検討されている主な電動推進につ

いて表 2.4-1 にまとめる。 

 このうち、左の 2 つが、主推力を従来のガスタービンエンジンの噴流推力によるもので、広義

で Hybrid Electric Propulsion（ハイブリッド電動推進）と呼ばれる。必ずしもコアとファン

が分離している必要はないが、表 2.4-1 の赤枠で囲まれた右 3 つは、ガスタービンで発電をして、

電力伝達ののち電動モータで推力を発生させるケースである。これらは、Turbo Electric 

Propulsion（ターボ電動推進）と呼ばれる。 

 ハイブリッド電動推進の基本は、hFan と記載されているもの[4]で、ターボファンエンジンの

軸にモータ／発電機を付け、離陸上昇時などに充電（もしくは離陸前に充電）し、巡航中にター

ボエンジンをアイドル状態もしくは停止させた条件でモータ駆動で運転するというものである。

このようなことが実現すれば、巡航中の有害排気はなくなる。しかし、離陸上昇中などに、充電

のためにガスタービンの仕事を発生させ燃料消費すると不利になることが多いので、二次電池の

充電の一定量は離陸前に行うことになろう。二次電池の重量・容量をふまえると、電気駆動モー

タの運転時間割合もしくは航続距離は制限されることになる。 

 BWB（HWB）で多く検討されている事項であるが、翼もしくは胴体面で発達する境界層を（翼も

しくは胴体面）後部に配置したファンで吸い込むことで、機体の抵抗を低減し、推進器が必要と

する動力を低減させる、境界層吸い込み(BLI)という研究課題がある。表 2.4-1 の 2 番目に描か

れているものは、翼下に配置された主推力発生ターボファンエンジンの内部に固体酸化物型燃料

電池を搭載し発電、胴体後部の境界層吸い込みファン動力として供給するもの[5]である。これ

も広義のハイブリッド電動推進と考えることが出来る。 

 ターボ電動推進は、必ずしもコアとファンが別置きである必要はないが、多くの検討がコア分

離ファンエンジンとなっている。Airbus／Rolls Royce が提案する E-Thrust[7]は、ガスタービ

ンで発電し、分散電動ファンで推力を得るものである。特徴的なのは、比較的大きな二次電池を

配し、飛行プロファイルでエネルギーマネジメント最適化することを志向していることである。

モータ駆動には、超伝導を想定しているが、どの温度でか、冷媒等については、現段階で限定は

していない。ターボ電動推進で最も多く研究解析結果を提示しているのが、NASA による N3-X で

ある[8]。この機体は、主翼の端部にターボシャフトエンジンを配し発電する。機体上部の分散

ファンで境界層を吸い込み推力も発生させる。超伝導モータは液体水素で駆動することを第一案

とし、必要最小限を携行し、主な燃料としてジェット燃料を用いつつ、超伝導冷媒として用いた

水素も燃料とすることを検討している。 

 JAXA で検討されているものは、外周駆動形式の軽量・高効率を目指した常電動モータで、超

伝導送電や冷却に液体水素を用いることを想定している[6]。発電用コアとしては、燃料電池と

ターボシャフトを両方とも発電に供するものとして機体内に設置する。燃料電池を水素で、ガス

タービンをジェット燃料で運転することをベースラインとしているが、システム構成により複数

のオプションを検討している。 

 以上のように、特にターボ電動推進において水素利用が検討されている。この主な目的は超伝

導媒体と、その他冷却の目的である。水素利用航空機の構成として 3 パターン挙げた B・C が該

当する。超伝導の利用にあたっては、送電部に超伝導における課題の多くを持っており、さらに

簡潔なシステムで適用の第一例として有効であると考えられる。ターボ電動推進においては、コ

アとファン部を結合する電動ドライブ部を、軽量で効率の高いものとして実現する必要があり、

送電部はこの視点でも重要である。山口ら[9]は、すでに送電検討についての初期的な検討を行

い、実験による検証も進めつつある。関連事項は、超伝導の項を参照されたい。 
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表 2.4-1 代表的な電動推進系概念比較[4～8] 

 
 

2.5 水素航空機研究状況 
 水素エネルギを用いた航空機の研究は国内外において盛んに行われているが、国外の状況につ

いては、2.4節において触れられているため、ここでは JAXAにおける活動状況を記述する。 

2.5.1 極超音速ターボジェットの研究 
 水素燃料は、重さあたりの発熱量がジェット燃料の 4 倍あり、軽量化が重要な航空機にとって

有利である。一方、密度が小さいために、燃料タンクが大きくなる傾向があるため、揚力を発生

する胴体と組み合わせる等の機体設計と合わせて検討する必要がある。水素燃料を航空機に適用

する場合は、貯蔵タンクの重量を軽くするために、低圧で高い密度となる液体水素の状態で搭載

することが現実的である。 

 現在、JAXAにおいて、液体水素燃料を用いた極超音速ターボジェット（図 2.5-1）の研究を進

めている[1]。このエンジンは、液体水素が-253℃の極低温であることを利用して、エンジン入

口空気を冷却することで、地上静からマッハ５の極超音速飛行まで作動することを可能にしてい

る。 
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図 2.5-1 極超音速ターボジェット[1] 

 

 図 2.5-2 に極超音速ターボジェットの系統図を示す。マッハ 5 で流入する空気は、インテー

クで亜音速に減速される。インテークは、飛行中に大きく変化する飛行速度・高度に合わせて常

に最適な状態の空気をエンジン内に導くために、流路形状を変更する機能を持つ。エンジン内部

に導入された空気は、予冷器（熱交換器）で液体水素との熱交換によって冷却される。その後、

コアエンジンで昇圧・昇温し、アフターバーナーで高温燃焼ガスを生成する。高温燃焼ガスは排

気ノズルで超音速に再加速され、エンジン後部に排出される。燃料の液体水素は、エンジン入口

に装着された予冷器で高温空気を冷却した後、排気ノズル壁面を冷却し、最後にコアエンジンの

燃焼器とアフターバーナーに供給される。この過程で液体水素に吸収された熱エネルギーは、ア

フターバーナーで高温燃焼ガスに供給され、推進力として利用される。 

 
図 2.5-2 極超音速ターボジェットの系統図 

 
図 2.5-3 極超音速ターボジェットの構成 

（上：外観写真、下：断面図） 
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 図 2.5-3 に飛行実証用の極超音速ターボジェットの断面図を示す[2]。また、表 2.5-1 に、こ

のエンジンの諸元を示す。極超音速飛行状態を再現する風洞設備でのマッハ 5 飛行環境試験を想

定し、全長を 2.7m とした。また、極超音速飛行時の空気抵抗を最小限にするため、全ての部品

を正面から見て 23cm 角の正方形断面内に収めるようにしている。小型エンジンだが、スペース

プレーンや極超音速旅客機に搭載されるエンジンの機能を実証することが出来る。 

 

表 2.5-1 極超音速ターボジェットの諸元 

 
 

 インテークは長方形断面の可変インテークとし、圧力バランスによって可動壁を動かす力を低

減する機構を備えている[3]。予冷器では、空気流量当たりの熱交換面積を確保するとともに、

圧力損失を低減するために、予冷器を斜めに配置して空気流を曲げる方式をとった。コアエンジ

ンとしては圧縮機の圧力比が 6 の水素燃料ジェットエンジンを設計・製作した。極超音速飛行

時の十分な冷却能力を確保するために、液体水素燃料は理論混合比より多く供給して、アフター

バーナーにおいて 1700℃程度の燃焼を行うこととした。これはロケットエンジンと同様の原理

で、分子量の小さい水素を多めに投入することで排気速度を向上させ、極超音速飛行時の推力向

上を図るためである。 

極超音速ターボジェットの地上燃焼実験[4]は、JAXA 能代ロケット実験場（秋田県能代市）、

および、JAXA 大樹航空宇宙実験場（北海道大樹町）で実施した。 

 液体水素燃料を使用する燃焼実験は、安全確保のために基本的に屋外で実施している。これは、

想定外の事象で水素が漏れて屋内に滞留すると、爆発する危険性があるためである。研究開発に

あたっては、宇宙輸送用ロケットで培った水素管理技術を参照しながら、水素の安全管理技術を

確立することを目指している。こうした安全管理技術を得て、水素燃料の旅客機適用も可能にな

るものと考えている。 

 図 2.5-4 に、実験に使用した模擬機体と極超音速ターボジェットの断面図を示す。模擬機体に

は計測制御機器、液体水素燃料タンク、ヘリウムボンベ、気体水素ボンベ等を搭載した。液体水

素燃料は、外部のコンテナから模擬機体に搭載された液体水素タンクに移充填した後、ヘリウム

加圧によってエンジンに供給された。液体水素を加圧するためには、通常、気体ヘリウムか気体

水素が使用される。これは、水素よりも沸点の低い気体でないと、極低温の液体水素の影響で液

化してしまい、加圧できないためである。コアエンジンの燃料流量の制御は微調整が必要なため、

初期段階の実験では、取り扱いの容易な気体水素を供給して実験を行った。一方、液体水素を使

用する場合、臨界圧（約 14 気圧）以下では配管の熱容量で容易に気化して流量が安定しないた

め、配管の温度状態も考慮した燃料制御を行う必要があり、そのための要素データを取得した

[5]。 
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極超音速ターボジェット

液体水素
燃料タンク

ヘリウムボンベ
気体水素ボンベ計測制御機器

 
図 2.5-4 模擬機体と極超音速ターボジェット 

 

 
図 2.5-5 極超音速ターボジェット地上燃焼実験 

 

 図 2.5-5 に地上燃焼実験時の外観写真を示す。地上燃焼実験においては、空気流量は予冷後に

大きく上昇し、2 倍近くに達した。これは、予冷によってエンジン入口温度が低下して、空気の

密度が上昇したためである。エンジンの推力は空気流量にほぼ比例するため、予冷によって、離

陸時に約 2 倍の推力が得られることになる。 

2.5.2 超電導水素航空機の検討 
水素燃料の利用については、従前より、燃料多様化や地球温暖化防止を目的として研究開発が

進められてきている。また、2014 年 4 月に策定された経済産業省のエネルギー基本計画[6]にお

いて、安定供給と地球温暖化対策に貢献する水素等の新たな二次エネルギー構造への変革を目指

して、水素社会の実現に向けた取組を加速することが示された。この基本計画において、燃料電

池自動車の導入加速に向けた環境の整備、水素の本格的な利活用に向けた水素発電等の新たな技

術の実現、水素の安定的な供給に向けた製造、貯蔵・輸送技術の開発の推進等を進めることとさ

れており、水素燃料を現実的な価格で安全に供給する体制が次第に整う可能性がある。 

JAXA においては、マッハ 5 クラスの極超音速旅客機に適用することを目的として、水素燃料

を使用する極超音速ジェットエンジン[7]の研究開発が進められてきた。この研究開発において、

液体水素燃料の貯蔵技術、供給技術、計測技術、熱管理設計技術等の蓄積がなされてきた。 

欧州においては、エアバス社を中心にして水素燃料を用いた極超音速旅客機の設計検討[8]め

られるとともに、超電導モータを用いた亜音速機用の分散推進システムの概念[9]が発表されて

いる。この概念では、ガスタービンとバッテリーを動力源として、液体窒素で冷却された超電導

電線と超電導モータで分散ファンを駆動することが想定されている。一方、NASA と Cranfield

大からも、亜音速機用の水素燃料と超電導モータを用いた分散推進システムの概念[10]が発表さ 
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れている。この概念では、ガスタービンを動力源として、液体水素で冷却された超電導電線と超

電導モータで分散ファンを駆動することが想定されている。 

 

 
図 2.5-6 超電導水素航空機概念図 

 

本研究においては、単位重量当たりの発熱量が高く、極低温での冷却性能が優れている液体水

素燃料を用いて超電導水素航空機（図 2.5-6）を実現する可能性について検討した。具体的には、

現在 JAXA において研究開発を進めているジェットエンジンに超電導発電機／モータを組み合わ

せて、ジェットエンジンの低騒音化と低燃費化を実現できる可能性のある分散ファン推進システ

ムを構築することを想定し、超電導発電機／モータの仕様検討を行った。 

 

2.5.3 超電導推進システムの概念設定 
主推進用の超電導モータを駆動するための搭載動力源としては、バッテリー、燃料電池、ガス

タービン発電機等が挙げられる。これらの搭載動力源については、エネルギー密度（電力量／質

量）を考慮した航空機システムの比較検討[11]において、特徴が整理されている。バッテリーは、

数人乗りの自家用航空機で数十 km 程度の短距離飛行にのみ適用し得る。燃料電池とガスタービ

ン発電に関しては、20人乗り程度の小型航空機に適用できる可能性があると推算されている。 

ファンを駆動するモータに関しては、常電導モータを適用する可能性もあるが、ここでは、よ

り小型軽量のモータ実現を目指して、大電流で駆動する超電導モータのみを検討対象とする。通

常、超電導モータを使用するためには、液体ヘリウム（沸点：4K）や液体窒素（沸点：77K）と

いった冷媒と、モータ冷却で気化した冷媒を再液化するための冷凍機を搭載する必要がある。一

方、液体水素（沸点：20K）を燃料とする水素航空機の場合、燃料電池やガスタービンの燃料と

して使用する液体水素を超電導モータの冷媒としても使用することができるため、冷凍機を搭載

する必要が無くなるという利点がある。 

超電導モータによるファン駆動を想定する場合、数千アンペアの大電流を供給できる動力源を

搭載する必要がある。バッテリーは大電流を供給できる動力源であるが、前述の通り、エネルギ

ー密度の観点で、通常の航空機の主推進用に適用することは難しい。燃料電池については、自動

車用に開発された固体高分子型燃料電池を多数並列接続することで対応できる可能性があるが、

航空機が運航する低温低圧条件で燃料電池を作動させるために、発電時に発生する水の処理方法

等で開発要素が発生する可能性がある。 

一方、ガスタービン発電の場合、低温低圧条件でも作動できるとともに、超電導発電機を組み

合わせることで、大電流を発生することが可能である。また、燃焼器部分に固体酸化物型燃料電

池を組み合わせる複合サイクル化[12]をすることで、発電時の熱効率を向上させる余地もある。

そこで、本検討では、超電導発電機を使用する「超電導ガスタービン発電機」と超電導モータを

使用する「超電導ファン」を組み合わせた推進システムを想定して仕様検討を行った。図 2.5-7

に、この構成による、超電導水素エンジンの概念図を示す。  
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図 2.5-7 超電導水素エンジン概念図 

 

2.6 電動航空機研究状況 
現用の航空機は原油由来の燃料を用いているが、昨今は航空用燃料に対しても多様化が模索さ

れている[1]。そのため、化石燃料を搭載しないか、または、その使用量を従来に比べ著しく減

少させるような新技術を導入した脱化石燃料航空機（図 2.6-1）[1]に対する関心が世界的にも

高まりつつある。脱化石燃料航空機のうち推進器の原動機として電動機(以後、電動モータ) を

用いたものが電動航空機(Electric aircraft)と定義される。なお、熱機関と電動モータの組み

合わせも電動航空機に含まれる。また、水素航空機には水素燃料を用いて熱機関を原動機とする

場合と、水素燃料と燃料電池を用いて電動モータを原動機とする場合の 2種類がある。 

 

2.6.1 電動航空機の技術動向 
図 2.6-2 に電動航空機の典型的な推進システム構成例を示す。電力源として二次電池のみを用

いる純電動推進システムと、二次電池以外の電力源（内燃機関発電機、燃料電池、それらの組み

合わせ等）と組み合わせたハイブリッド電動推進システムに大別できる。前者の構成は電気自動

車のパワートレインとほとんど同じで、駆動対象が車輪の代わりにプロペラまたはファンとなっ

ているだけである。実際、電動航空機の動向において、電気自動車技術の果たしてきた役割は非

常に大きい。 

図 2.6-3 に 1970 年代以降の有人電気飛行機の規模と初飛行年を示す。初期の有人電動航空機

は太陽電池を用いており、出力は極めて微弱であった。その後も現在まで、電動航空機の規模は

1～4 人乗り程度の小規模なものに限られているが、ここ 10 年の進歩の速さは注目すべき点であ

る。1997 年にニッケルカドミウム電池のみを動力源とした電動モータグライダ Silent AE-1 が

ドイツの AirEnergy 社にて開発された後、新しいタイプの電力源を持つ有人の電動航空機はすぐ

には登場しなかったが、2006 年にドイツの Lange Aviation 社が型式証明を取得した電動モータ

グライダ Antares 20E は、有人飛行機としては世界で初めて Li-ion 電池を採用し、これにより

規模も出力も Silent AE-1 に比べ著しく増加した。この Antares 20E 以後、世界各国で電動航空

機の開発が盛んになり、性能が著しく進歩した[2]。それらの中には、水素燃料電池を動力源と

するものや、ガソリンエンジンと電動モータのハイブリッドエンジン機等も存在する[3]。 

最近の具体的な開発事例としては、Airbus 社が発表した二人乗りの双発小型電動航空機 E-

FAN[4]、スロベニアの Pipistrel 社が 2015 年から市販開始した LSA（Light Sports Aircraft）

カテゴリの電動訓練機 Alpha-Electro (プロトタイプ名：WATTsUP)[5]、2016 年に量産化段階に

入ったとされる中国の LSA カテゴリ電動航空機鋭翔 RX1E[6]、等がある。また、研究プロジェク

トとしては、主翼に多発電動プロペラを搭載する NASA の Sceptor (Scalable Convergent 

Electric Propulsion Technology and Operations Research)プロジェクト[7]、電動モータを多

段化して耐故障性を向上し、電力回生機能も実証した JAXA の FEATHER プロジェクト[8]、4 人乗

り電動航空機の動力源を水素燃料電池とするドイツ DLR の飛行実証プロジェクト Hy4[9]、電動 
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モータとレシプロエンジンのシリーズハイブリッド推進システムを搭載する Pipistrel 社主導の

HYPSTAIR プロジェクト[10]等がある。これらのプロジェクトはいずれもジェネラルアビエーシ

ョンに属する小型の航空機を適用対象としたものである。一方、リージョナル旅客機クラスを対

象とした大規模な取り組みとして、Airbus 社と Siemens 社は 2016 年 4 月に電動ハイブリッドエ

ンジン開発に関する提携合意[11]を発表した。 

表 2.6.1 に電動航空機の技術動向をまとめる。1990 年代までは航空機として成立させるのが

精一杯で、電力源は主に太陽電池であり、出力が小さいため、小規模な機体を低速で飛行させる

しかなかった。しかし、基幹技術（電動モータ、電力源）の進歩により、2000 年代以降性能が

飛躍的に向上し、現在は LSA（ライトスポーツエアクラフト）カテゴリまで実用化段階に達した。

特に、Li-ion 電池及び高性能磁石を用いた永久磁石形同期モータの適用が大きく寄与した。こ

れらの基幹技術は電気自動車の開発が牽引したものであり、今後も当面の間は電動航空機の基幹

技術は電気自動車技術に大きく依存することが予想される。一方、航空機特有の課題も同時に解

決していくことが重要である。例えば、離陸上昇時に最大出力を費やす航空機の場合、電源及び

電動モータは自動車に比べ桁違いに長い時間に渡って連続的に発熱し続けるため、自動車よりも

高度な発熱対策が必要となる。 

 

化石燃料航空機

脱化石燃料航空機

熱機関

熱機関

電動機

航空用ガソリン

ジェット燃料

合成ジェット燃料

液化石油ガス由来燃料（プロパン、ブタン・・）

バイオ燃料

アルコール燃料（メタノール、アルコール）

水素燃料

化学電池 一次電池

二次電池

燃料電池

物理電池 太陽電池

航空用代替燃料

現用の航空用燃料

電動化航空機（Electric aircraft）

※熱機関と電動機の
ハイブリッドも電動化
航空機に現める

推進系動力

動力源

出典：航空宇宙学会誌 2010年10月号 「えあろすぺーすABC 基礎・応用編 脱化石燃料航空機」 岡井・西沢

＝ 推進系が電動化された航空機

 
図 2.6-1 電動航空機の位置づけ 

 

共通技術

Cont.

Batt.

M

電動モータ 制御器

二次電池 Cont.

Batt.

M Gen.

Tank

燃料タンク

発電機

純電動推進システム ハイブリッド電動推進
システム

 
図 2.6-2 電動航空機のシステム構成 
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1人乗り

太陽電池
米国

1人・190㎞
Li-Ion電池
ドイツ(Antares20E)

4人・390㎞
Li-Po電池

スロベニア・米国

1人・30㎞
Ni-Cd電池
ドイツ(Silent AE-1 )

1人
燃料電池
米国

◆
1人
米国

 
図 2.6-3 電動航空機の進歩 

 

表 2.6-1 電動航空機の技術動向 
年代 ～1990 1991～2000 2001～2010 2011～

離陸質量 100kg以下 300kg以下 1000kg以下 2600kg以下

乗員 1人 1人 ～2人 ～4人
速度 ～50km/h ～100km/h ～250km/h ～330km/h
距離 ～260km ～30km ～190km(Li-Ion)

～750km(燃料電池)
～320km(Li-Ion)
2000km超(燃料電池)

モータ最大出力 ～2.5kW ～13kW ～92kW ～192kW

電動モータ DCモータ DCモータ 永久磁石形同期モータ(ネオジウム
磁石)

永久磁石形同期モータ(ネオジウ
ム磁石)

電力源 太陽電池 Ni-Cd電池 Li-Ion電池、燃料電池 Li-Ion電池、燃料電池、太陽電池

代表例 Solar 
Challenger(米)

Silent AE-1 (独) ANTARES 20E(独),  
Rapid200FC（伊）
electric SkySpark(伊)

e-Genius(独),  
Taurus G4(米)
Long-EZ（米）

年代 ～1990 1991～2000 2001～2010 2011～

離陸質量 100kg以下 300kg以下 1000kg以下 2600kg以下

乗員 1人 1人 ～2人 ～4人
速度 ～50km/h ～100km/h ～250km/h ～330km/h
距離 ～260km ～30km ～190km(Li-Ion)

～750km(燃料電池)
～320km(Li-Ion)
2000km超(燃料電池)

モータ最大出力 ～2.5kW ～13kW ～92kW ～192kW

電動モータ DCモータ DCモータ 永久磁石形同期モータ(ネオジウム
磁石)

永久磁石形同期モータ(ネオジウ
ム磁石)

電力源 太陽電池 Ni-Cd電池 Li-Ion電池、燃料電池 Li-Ion電池、燃料電池、太陽電池

代表例 Solar 
Challenger(米)

Silent AE-1 (独) ANTARES 20E(独),  
Rapid200FC（伊）
electric SkySpark(伊)

e-Genius(独),  
Taurus G4(米)
Long-EZ（米）  
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3 水素・電動航空機に関する要素技術動向 

3.1 水素タンク技術動向 
水素の貯蔵方法としては、水素吸蔵合金や有機ハイドライト（MCH）を用いた貯蔵といった水

素以外の物質に水素分子を吸着・化学結合させる方法もあるが、航空用途としては燃料の重量増

につながり望ましくない。よって、本稿においては、水素貯蔵方法として、高圧水素ガスによる

貯蔵と液体水素による貯蔵の２通りについて技術動向をまとめる。 

3.1.1 高圧水素ガス貯蔵に用いるタンク 
軽量水素ガスタンクは FCV 用途として主に開発が進み、トヨタの FCV 社ミライに搭載ししてい

るタンクは水素貯蔵性能約 5kg に対し、タンクの重量効率 5.7%を達成している[1]。エアリキッ

ド社の検討においては搭載量 5kg、充填圧 350 気圧のボンベでは重量効率 5.5%, 充填圧 700 気圧

のボンベでは重量効率 4%程度となっており、FCV に用いられるタンクの重量効率は世界トップレ

ベルとなっている[2]。自動車分野において水素の利用拡大が進んでおり、水素ステーションに

おける高圧ガス保安法等関係法令の規制緩和に向けた取り組みが進んでいるものの、航空法にお

いては爆発限界の下限が 13%以下のものは輸送が禁止されており、これに水素が該当するため、

通常において水素を航空機に搭載することはできない[3]。水素エネルギを航空機に利用する場

合、航空機は自動車とは異なり、ある程度技能訓練を受け資格を持った作業者のみが燃料の取扱

いに携わるため、作業安全は確保し易いという議論があるものの、地上でのオペレーションだけ

でなく、運航サイクル全体での安全性の確保が重要課題の一つとなる。一方、水素ガスの適用は

燃料電池と組み合わせることにより軽量な小型電源としての利用実証が進められており、DLR に

よるハンブルグ空港における燃料電池を利用した A320 の電動タキシング実証[4]、Boeing 

ecoDemonstratorプログラムによる再生型燃料電池システムの実証[5]等が進められている。 

3.1.2 液体水素貯蔵に用いるタンク 
高圧水素ボンベの重量は内圧を保持する円筒部の肉厚に依存するため、高強度の炭素繊維開発

により改善する可能性があるものの、搭載量増加による重量効率改善といったスケール効果はほ

とんど表れない。一方、液体水素は 700 気圧の常温水素ガスと同程度の密度があり、燃料ポンプ

により燃料を供給する際の加圧が可能であるため、タンクの高圧化はそれほど必要なく、液体水

素タンクの重量は断熱材の重量に依存することが大きい。断熱材の重量はスケールの 2 乗に比例

し、燃料の質量はスケールの 3 乗に比例するため、液体水素タンクは大型になると相対的に断熱

材が占める重量の割合が減り、重量効率が上がる。上記エアリキッド社の検討においては、搭載

量 5kg 以下では水素ボンベが良く、5kg を上回る時は液体水素タンクが重量効率が上回ると報告

している[2]。川崎重工業が検討した貯蔵量 2800kg の大型液体水素タンクでは、重量効率は 13%

になると報告されている[6]。 

航空用途では、Boeing 社は液体水素を利用した高高度滞空無人機 PhantomEye を 2012 年に初

飛行を行った。この機体はレシプロエンジンを動力としており、直径 8ft の球形をした液体水素

タンクを 2 個搭載し、1876lb(850kg)の液体水素が充填される[7]。ロケット等に用いられてきた

液体水素タンクは金属製がほとんどであり、H2B ロケットにおいては、アイソグリッド構造をし

たアルミ合金を用いており、鏡板部の接合を TIG 溶接から摩擦攪拌接合(FSW)に変更し製造の簡

略化に成功している[8]。一方、水素ガスタンクと同様に、液体水素タンクを複合材製にするこ

とにより軽量化が可能であり、NASA においては複合材製極低温タンク技術を構築する

CCTD(Composite Cryotank Technologies & Demonstration)プログラムを実施、2014 年に終了て

いる[9][10][11]。このプログラムにおいては、タンク材料を金属から複合材に変更することに

より、30%の軽量化および 25%の低価格化が可能とする目標を掲げ、直径 2.4m のタンク及び直径

5.5m のタンクを製造した。2.4m のタンクは 2013 年に加圧試験を行い、充填効率 90%において

135psig(930kPaG)の加圧を 20 回実施している。5.5m のタンクは 2014 年 3 月にロケット打ち上

げ環境を模擬して実荷重をかけた試験を実施している。また液体水素充填状態において 20～ 
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53psig(137kPaG～365kPaG)の加圧試験を実施した。DLR においては 2012 年～2015 年において極

低 温 複 合 材 タ ン ク 技 術 の 研 究 を 行 う Cryogenic Hypersonic Advanced Tank 

Technologies(CHATT)プロジェクトを実施した。本プログラムにおいては欧州における 11 の機関

が参加し、各機関において直径 50cm～1m 程度の複合材タンクを試作している[12]。DLR におけ

る試作例を図 3.1-1 に示す。本プログラムにおいては複合材タンクの大きな課題の一つである形

状の複雑化の試みとして Technical University Delft においてマルチバブル構造の極低温複合

材タンクが設計されている。このように、複合材タンクを製造するする技術はロケット分野が先

導して行い、ほぼ実用段階にあると考えられるが、技術課題としては、熱膨張によるシール性の

低下がある。漏洩のメカニズムは、複合材の繊維と樹脂との線膨張率の差によりマイクロクラッ

クが発生し、分子量の小さい水素がクラックから漏洩するためである。このため、成形時におい

ては水素ガスでの漏洩は見受けられないが、一度極低温にするとマイクロクラックが発生し、2

度目の冷却からは漏洩が発生すると言われている。この対策として内面に金属層を電鋳（メッ

キ）等を施す手法やテフロン層を設けるなどライナーを設ける対策が行われている。また、機体

搭載性を向上させるためには円筒や球形ではない複雑形状タンクの実現が重要である。 

 

 
図 3.1-1 DLR における複合材タンク試作例[8] 

 

液体水素を航空機の燃料として使用する場合、タンク内の液体搖動（スロッシング）による重

心移動およびタンク圧力変化の抑制が課題として挙げれらる。液体水素のスロッシングに関する

研究は主にロケットのタンク内挙動を把握することを目的として行われて来た（図 3.1-2）。ロ

ケットでは通常の加速は推力方向に作用し、この加速度に対して液体水素が枯渇することなくエ

ンジンへ供給するよう、タンクからの燃料取り出し口を機体下方に設けており、軌道投入後にお

けるロケットの再着火時など微小重力環境において、取出し口に液体水素が残し、液相の水素を

エンジンへ供給することが重要課題とされている[13]。同様に、航空機へ適用する場合、通常は

重力方向に対して液体水素の取り出し口を設けることになるが、航空機特有の加速度環境（例え

ば機軸方向に加速度が作用する場合）における液体水素の取出しが課題となる。 

 

 

  
気体窒素-液体窒素共存系の密閉容器中でのスロッシング可視化例(直径 105mm円筒容器) 

気相の冷却・凝縮に続き気相断熱膨張(減圧)に伴う霧が発生。タンク圧は飽和圧力まで急降下。 
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気体水素-液体水素共存系の密閉容器中でのスロッシング可視化例(直径 105mm円筒容器) 

気相の冷却・凝縮が発生。タンク圧は飽和圧力まで急降下。 

 

 
気体窒素-液体窒素共存系    気体水素-液体水素共存系 

 

スロッシング発生前後のタンク内圧力と温度の変化 

 

図 3.1-2 極低温液体(液体水素/液体窒素)タンク内のスロッシングと圧力変動 

 

3.2 燃料電池技術動向 
燃料電池は、水素、炭化水素燃料等から電気化学反応によって電力を得る電源であるが、使用

する電解質の種類によりいくつかの方式が研究されている。この中で、航空用途に有望と思われ

る燃料電池は PEFCと SOFCの 2種類であり、下記に技術動向を概観する。 

3.2.1 固体高分子形燃料電池（PEFC）[1][4] 
酸化剤と還元剤の間に電解質膜（固体高分子膜）をはさむ方式の燃料電池であり、交換膜を小

型軽量にできることが特徴である。単セルで 0.7V 程度の電圧を発生するため、単セルを積層し

て直列接続することにより高電圧を得るセルスタックとして使用する。PEFC の構成例を図 3.1-1

に示す。燃料極（負極）では H2→2H+ + 2e-の反応によってプロトン（H+）と電子に分解される。

プロトンは電解質内を通り空気極へと移動する。空気極（正極）では電解質から来たプロトンと

酸素が反応し、4H+ + O2 + 4e-→2 H2O の反応により水を生成する。触媒にはカーボンブラッ 
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ク上に白金もしくはルテニウム-白金合金触媒を担持したものが用いられる。運転温度が 100℃

程度であるため、起動が早く制御性に優れるが、他の燃料電池比較して発電効率が低いことが課

題となる。PEFC の市場は家庭用燃料電池（エネファーム）および FCV が支えており、現在は 200

億円程度である市場規模は 2020 年には 1500 億円程度のまで拡大すると予想されている。FCV 価

格の約 60％がセルスタックの価格となっているように、普及に向けた最も大きな課題は低価格

化にある。触媒に用いられている白金材料の使用量を減らすことが重要となっており、白金の粒

子サイズを微粒化させる技術やカーボンアロイ等代替触媒の開発が進められている。PEFC 型エ

ネファームの普及に向け、2019 年に 80 万円とする目標価格を設定し、補助金制度を設けている。

現在の FCV では 30～40g 程度の白金が使用されているが、10g 程度まで減らせれば FCV の本格量

産が可能になると言われている。FCV の開発においては低温における短時間の起動が課題となっ

たが、航空機においても同様に低温起動が課題になると思われる。また、高高度における水の排

出も課題となる。図 3.1-2 に FCV に用いられている PEFC セルスタックの仕様を示す。燃料電池

技術は現在急速に発展しており、出力密度 2kW/kgまで軽量化を達成している。 

 

 
図 3.1-1 PEFC構造（大阪ガス HPより）[2] 

 

 
 仕様 

最高出力 114kW 

体積出力密度 3.1kW/L 

質量出力密度 2.0kW/kg 

体積、質量 37L, 56kg 

セル数 370セル（1列積層） 

セル厚さ 1.34mm 

セル質量 102g 

図 3.1-2 FCV用 PEFC [3] 

 

3.2.2 固体酸化物形燃料電池（SOFC）[1][4] 
伝導性のあるセラミックを利用した燃料電池であり、1000℃程度まで動作可能であること、セ

ラミック本体に強度を持たせることが可能であり形状の自在性が高いことが大きな特徴である。

SOFCの構成例を図 3.1-3に示す。PEFCと異なり、電解質内を酸素イオン O2-が移動するため、生 
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成物の水は燃料側（水素側）で発生する。電極が高温であるため、SOFC 単独で 50％（LHV）を超

える効率を達成している例もある。図 3.1-4 に示すように、既に 250kW 級 SOFC-マイクロガスタ

ービン複合発電で 55%の発電効率を実証しており、排熱を利用した蒸気タービンとのトリプルコ

ンバインド発電では 70%を目標とした検討例もあるように、高い発電効率が特徴である[5]。家

庭用燃料電池（エネファーム）としても利用拡大が進んでおり、2021 年頃までに 100 万円とな

るよう補助金を設けている。一方、作動温度が高いために起動時間が長く（数十分程度）、スタ

ック周辺の断熱の課題もあることから FCV への適用は想定されていない。また、体積あたりの出

力密度が低く、小型化が課題となっており、耐衝撃性を向上した電解質の薄膜化（10μm 程度）

などが進められている。航空機に利用する場合は、小型化、軽量化が課題であるが、ジェット燃

料の改質により適用が可能であり、既存エンジンの改修（SOFC 要素の追加）による発電が可能

である。 

 

 
図 3-2 SOFC構造（大阪ガス HPより）[2] 

 

 
図 3.1-4 SOFC-マイクロガスタービン発電機 [5] 

 

3.3 ガスタービン・ジェットエンジン技術動向 
本稿でガスタービン・ジェットエンジンの技術進展を捉える場合、以下の 3 つの視点が想定さ

れる： 

① 水素の燃料を用いることを前提としたエンジン開発研究 

② ガスタービンエンジン技術としての SOA 

③ 電動推進特有の研究状況 

以上の視点から、技術動向について述べる。 
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3.3.1 水素を用いるガスタービン・ジェットエンジン技術動向 
水素を燃料とする航空機の例としては，1988 年にロシア（当時のソ連）が Tu-154 の改造機

(Tu-155)として水素燃料ジェットエンジンの飛行試験（巡航時のみ作動）を実施している。また、

同年、米国でも Conrad 氏が Grumman –American ”Cheetah”の改造機（エンジンは Lycoming 

0320-E2D が原型）を用いて、離着陸を含む全行程で水素レシプロエンジンの飛行試験を成功さ

せている。また、我が国を含む多くの国・機関等によって、30 年以上にわたり、エネルギ危機

が叫ばれる度に水素燃料の導入検討がなされてきた。具体的には，NASA の出資による米国での

検討 Brewer や、欧州 EU における今世紀に入ってからの概念検討プロジェクト Cryoplane などが

挙げられる。Cryoplane での機体搭載を含めた検討例については、前報に紹介しているので参照

されたい[1]。 

最近の飛行実証例では、Boeing Phantom Eye 無人機で液体水素燃料利用例があるが、これは

レシプロエンジンを用いており、3.1.2節を参照されたい。 

燃焼器としては、高温部の分布による NOx 排出を低減するため、Micromix 燃焼器の産業向け

適用が川崎重工によって進められている[2]。これはもともと航空用を想定した水素燃料の低 NO

ｘ燃焼器として検討がはじめられたもの[3]で、実際に産業用に開発されている研究成果も、航

空用エンジン開発において有用であると考えられる。 

その他、JAXA で継続して試験が行われている極超音速ターボジェットエンジンを除いて、亜

音速旅客機エンジンに適用できるガスタービン技術の検討は非常に少ないのが現状である。 

関連して、先にも示した Boeing Phantom Eye 無人機用に液体水素を燃料とする試験が今後も

行われると考えられるが、過給機付レシプロエンジンでも、高空試験で得られるデータ等は航空

用ガスタービン技術としても参照できる点が多いと考えられる。 
 

3.3.2 一般的なガスタービン・ジェットエンジン技術進展 
水素燃焼ガスタービン、電動推進用発電ガスタービン・エンジンにおいても、ジェットエンジ

ン・ガスタービンの主要構成要素、システム要件は多くが現用のエンジンの技術に依拠するので

あって、開発時点での最新のジェットエンジン技術がベースラインとなる。 

NASA が実験検証を含む航空機の研究開発を行った最近の事例は Subsonic Fixed Wing Project

であり、本稿 2.4 節で NASA が目標としているとしたものはこのうち N+3 という最も長期を視野

にしたものである。この目標を達成させるための取組の内、推進におけるエネルギー消費低減の

視点での研究課題としては、A.高効率小型ガス発生器、B.ハイブリッド電動推進（これはターボ

／ハイブリッド電動推進の両義）、C.推進系機体統合化とされている。 

このうち、A．高効率小型ガス発生器に関する事項が本小節の趣旨に近いため、概要を紹介す

る[4]。 

この N+3 でのエネルギー消費低減は、燃料消費低減よりも広義である。エネルギーで換算する

と、水素燃料の軽量のメリットが見えなくなるので、その点では燃料依存しない考え方である。

そのうえで、現時点での課題を考えると、最新のターボファンエンジンは、翼下に懸垂され、バ

イパス比が 12 以下、全圧力比が 40 程度に制約されている。高性能軽量のコアを実現することで、

エンジンとしてのバイパス比～20 程度達成、全圧力比～50 以上達成を可能にする。N+3 として

は全圧力比 60を目標とした。 

そのために小型高効率コアに必要な技術として以下を研究開発課題として掲げている： 

・高温ハイブリッドディスク、高温シール、翼端隙間の損失低減、モデルベースエンジン制御 

である。NASA の当該研究は一旦終了しているが、継続して、同様の視点で研究開発が進んで

いる。 

 日本では、JAXA がグリーンエンジンプロジェクトとして、高性能小型コアエンジン技術の

研究開発を進めており、培われる要素技術は、電動化航空機・水素燃料航空機にも適用可能であ

る。 
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3.3.3 電動エンジン向け特有のガスタービン・ジェットエンジン技術動向 
ターボ電動推進の形式でコア（ガスタービン）と推進ファンをもっとも明確に分離しているの

が Airbus/Rolls Royce の E-Thrust[5]である。大きなエネルギー貯蔵器（二次電池）を設け、

ガスタービンをガスパワーユニット[6]として発電部としている。詳細なデータはないが、ター

ボシャフトの形態で発電に徹しているものといえる。最近では具体的な解析事例も散見されるの

で、同エンジンにおける研究開発状況は今後参照可能となるといえる。 

NASA の N3-X は机上検討だが多くの検討がなされ具体的な数値が示されている（図 3.3-1）[7]。

3 軸のターボシャフトであって超伝導発電機に直結している。これらの技術目標は、先の

Hathaway によって示される小型高効率コアの全てを達成した上での技術実現を想定している。

一方で発電機器として考えた場合の飛行プロファイル中での最適化を含めた設計解析は未然であ

り、これらの前例をもとに初期評価を行う必要があるといえる。 

 
図 3.3-1 NASA N3-X 機体のコア部分 

 

3.4 二次電池技術動向 

3.4.1 航空機電動化の技術課題における二次電池の位置づけ 
航空機用途の二次電池の役割としては主に二つある。一つは MEA(More Electric Aircraft)に

おける補助電力源として、もう一つは電動航空機における推進系の主電力源としてである。MEA

における二次電池の課題と電動推進系におけるそれは必ずしも一致しないが、共通する部分も多

いことと後者の方が二次電池の寄与がより重要であることから、以下後者を中心として述べる。 

電動航空機にとって航続距離の延長は最重要課題の一つであり、航続距離を延長するためには

二次電池のエネルギ密度向上が欠かせない。その他の二次電池に関する主要課題としては、安全

性・信頼性の向上、ターンアラウンドタイム短縮のための充電速度の向上、整備における電池交

換等が挙げられる。これらの技術課題は電気自動車における二次電池の課題とほとんど同じであ

る。 

3.4.2 性能の動向と現状 
1990 年代までの電動航空機はごくわずかな実例しかないが、NiCd 電池を主電力源として採用

していた[1]ため、実用的な航続距離は実現できていなかった。その後、2006 年に電動航空機と

しては世界で初めて型式認証を取得したドイツ Lange Aviation 社の一人乗り電動モータグライ

ダ Antares20E は[2]、Li-ion 電池を採用することにより 190km の航続距離を実現したが、これ

は従来の NiCd 電池採用の電動モータグライダの航続距離に対して数倍に相当する。Antares20E

に用いられた Li-ion 電池のエネルギ密度は 136Wh/kg 程度であったが、2011 年に米国の Green  
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Flight Challenge にて優勝した 4 人乗り電動航空機 Tauras G4[3]には 180Wh/kg の韓国 KOKAM 社

製 Li- Polymer 電池が採用され、約 400km の航続距離を達成した。電解液をポリマー電解質に置

き換えた Li-Polymer 電池は、Li-Ion 電池の課題であった液漏れ防止と安全確保のための複雑な

機械的機構の解消がなされ、一層の小型軽量化が達成されている。但し、Li-ion 電池、Li-

Polymer 電池ともに、現行の航空機用燃料に比べてエネルギ密度は桁違いに小さいため、航続距

離に関して依然として大きな制約要因となっていることに変わりはない。 

エアバスグループが構想している約 100 席級の電動リージョナル機[4]は、ガスタービンエン

ジンで発電した電力により推進用の電動モータとファンを駆動する方式であるが、巡航時におけ

る余剰電力を二次電池に充電し、離陸上昇時には二次電池からの電力も電動モータを駆動するこ

とに使われる。ここで想定されている二次電池のエネルギ密度の目標値は 500～700Wh/kg 程度で

あるため、Li-ion 電池では到底実現不可能であり、次世代以降の二次電池の登場が期待されて

いる。航空機用途ではなく自動車用途であるが、2014 年に㈱日立製作所は 335Wh/kg の Li-ion

電池を発表した[5]。実用化は 2020 年程度を想定しているようであるが、既に 30Ah 級のセルで

実証がなされており、将来の航空用途としてもかなり有力な候補である。 

航続距離以外に重要な課題として、安全性・信頼性の向上が挙げられる。携帯機器用の Li-

ion 電池は過去に幾度と無く発火事故を起こしてきた経緯があるため、Li-ion 電池の航空機内持

込に関しては多くの制限事項が設けられている。Li-ion 電池を航空機のシステムの一部として

組み込むことに関してはさらに厳重な基準が設けられている 

3.4.3 将来に向けた研究開発の方向性 
エネルギー密度を飛躍的に向上することが最重要課題であり、エアバス社が提唱するような

500～700Wh/kg レベルを実現するためにはポスト Li-ion 電池を目指す必要がある。現在、次世

代型二次電池としてはリチウム/空気、アルミニュウム/空気、亜鉛/空気等のメタル/空気系の電

池が候補として研究されている[6]。ただし、二次電池として蓄電する機構はまだ見出されてお

らず、いまのところ一次電池（発電器）である。といっても、従来の Li-ion 電池より一桁程度

エネルギ密度を高くできる可能性がある点が重要である。研究開発の歴史は半世紀以上と長いに

も関わらず未だ実用化の目途は立っていないものの、技術的ブレークスルーによって実用化され

た場合のインパクトは非常に大きいため、世界各国の企業や研究機関で精力的に研究がなされて

いる。一次電池のまま利用できるように、飛行のたびに地上で電池を入れ替える使用方法を提唱

する研究者もある。 

Li-ion 電池を凌駕する次世代電池も重要であるが、未だ技術成熟度はかなり低いため Li-ion

電池をより進展させる将来構想もあり得る。その場合、エネルギ密度に関する限界値は妥協せざ

るを得ないが、安全性・信頼性の向上、高エネルギ密度化と高出力密度化の両立、高電圧化、長

寿命化、高速充電化等の面で性能・機能を向上さることが重要である。特に航空機用途の場合、

離陸上昇の出力要求から、自動車用途に比べて高出力を長時間維持する必要があるため、熱管理

は重要な課題となる。発熱を抑制するために、セル技術の面からは薄膜化等が内部抵抗を低減す

る効果もあり有効である[7]。また、熱管理も含む安全性向上のため、システム技術の面からは

BMS（Battery Management System）の高度化が求められる。適用対象の高出力化に対応するため、

高電圧化を図るには、直列セル数を膨大に増加する必要があるが、必然的に電圧や温度等の監視

点数も増加する。従って、BMS においてはフルデジタル化により配線を減らす工夫も重要である

が、デジタルシステムはソフトウェアを持つため、認証を取得するためにはソフトウェアに適用

される DO178C 等の基準をクリアしなければならず、純粋に技術的な困難さとは別の障壁が存在

する。国内企業は特に DO178C への対応経験が必ずしも豊富ではないため、比較的近い将来の課

題として考慮しておく必要がある。 
 

3.5 モータ技術動向 
1990 年代以降、電池以外では電動モータやその制御技術を担うパワーエレクトロニクスにも

特筆すべき進歩があった。電気自動車用モータ技術の動向に着目すると、1991 年当時の東京モ

ーターショーにおいて出展された電気自動車のうち、電動モータのタイプは直流(DC)モータが最 
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も多く、次いで誘導モータ、永久磁石形同期(PM)モータの順であった。これが、1997 年になる

と PM モータ、誘導モータ、DC モータの順に順位が逆転し、さらに 1999 年ではほとんどが PM モ

ータとなり、誘導モータはごくわずか、直流モータは姿を消すという状態で、電気自動車に採用

されるモータの方式がわずかな期間で完全に様変わりしてしまった。 

DC モータはインバータを用いなくても可変速制御が容易であるという利点を持つものの、ブ

ラシと整流子が消耗するため保守性に劣ることや、これらの機構のため小型軽量化に不向きとい

う短所を持つ。従って、IGBT(Insulated gate bipolar transistor)のようなスイッチング素子

の進歩によって大容量のインバータ構築が可能になるにつれ、誘導モータや PM モータなどの交

流(AC)モータにとって替わられた。 

AC モータでも当初主流であった誘導モータよりも、PM モータの方が永久磁石を用いているた

め励磁電流を必要とせず効率化に適することから、現在の電気自動車の駆動用モータの主流とな

っている。その性能向上には、保持力の強い Nd-Fe-B 系の希土類永久磁石(ネオジウム磁石)の採

用が大きく貢献した。実際、日産自動車㈱の電気自動車用駆動モータ[1]を例にとると、1990 年

代前半の誘導モータ方式に対し、2001 年以降の PM モータ方式では同じ出力でありながら質量を

1/3以下にまで低減することに成功し、電動モータの出力重量密度は短期間で急激に向上した。 

2000 年代になってからの電動航空機の進歩は上記のような電動モータ等の自動車用電動デバ

イスの進歩によるところが大きい。しかし、電気自動車用途の電動モータの出力重量密度のレベ

ル（1～2kW/kg）で通用するのは小型プロペラ機に用いられているピストンエンジンの置換用途

までであり、ビジネスジェット機や旅客機に用いられるターボプロップエンジンやターボファン

エンジン等のガスタービンエンジン(3～6kW/kg)を置換できるレベルには未だ到達していない。

そのような状況の中、Airbus 社と電動リージョナル旅客機の開発を目指して提携合意した

Simens 社は 2015 年に出力重量密度 5kW/kg の電動モータ開発に成功したことを発表した[2]。既

に地上試験では 260kW の出力も達成しているほか、小出力の電動モータであれば Pipistrel 社の

小型電動航空機等にも提供し、有人飛行運用にも供されている。Simens 社の電動モータは現時

点における航空機用電動モータとしては世界最高レベルの性能を持っているが、その技術の中身

としては以下のように説明されている[3]。 

1. 物理的境界の限界まで追求する高い磁気材料の特性を用いた電磁気設計 

・最大トルク密度を達成するための高い電気的周波数 

・角型断面の銅線 

・Halbach 配列を用いた高度な磁気回路 

2. 高性能冷却 

・銅線（最大の損失源）の直接冷却による電流密度の劇的な向上 

・高い冷媒温度（90-100℃）による冷却装置のサイズと重量の最小化 

Airbus 社の電動リージョナル旅客機構想において、電動モータの性能目標値は 10～15kW/kg 程

度であり、現状のガスタービンエンジンよりも高い出力密度目標が設定されている。これは、ガ

スタービンエンジン（コアエンジン）の出力で発電機を駆動し、その電力で複数の電動モータを

駆動するというシステム構成のため、コアエンジン＋発電機＋電動モータの重量が現状のファン

ジェットエンジンと比べて大幅な重量増とならないための目標設定である。Simens の高出力密

度モータといえどもまだその目標値には及ばないものの、現状の電動モータでもガスタービンエ

ンジンに比肩しうる性能を有しており、単純に蓄電池の電力で電動モータを駆動し、プロペラや

ファンで推力を得るような推進システム構成を想定するならば、すでに内燃機関の代替として有

効なレベルに達しつつある。今後は、自動車用モータの進歩と航空機用電動モータの進歩の双方

の効果により、一層の性能向上が期待できると思われる。 

 

3.6 超電導技術動向 
航空機の電動化が進む場合、大電力を送ることができる超電導技術を適用する可能性があり、

本節においては、超電導技術の動向を概観する。1911 年に超電導が発見されて以来、電気抵抗

がゼロになることおよび高い磁場を形成することができる特徴を生かし、エネルギー分野（超電

導送電等）、輸送分野（超電導リニア、船舶等）、医療（MRI 等）、エレクトロニクス分野等に

適用がされてきているが、航空分野への適用は主に、超電導モータおよび超電導送電が有望であ 
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るため、この 2 分野の動向に限定する。なお、超電導については、「超伝導」「超電導」2 通り

の記載方法があるが、本稿においては、電気抵抗が消失するメリットについて主に着目すること

から、「超電導」と記載する。 

超電導技術のモータへの適用は、主に船舶用として進んでいる。川崎重工においては、船舶用

3MW 級モータの開発が行われた（図 3.6-1）[1][2]。モータの回転部にレーストラック型の超電

導コイル構成し、磁界密度を高めることにより小型化を達成している。一方、固定子側の電気子

には常電導コイルである銅巻き線を用いている。超電導線材としてはビスマス系線材 BSCCO-

2223 を用いており、超電導作動温度はヘリウム冷却により 30K を達成している。回転子の軸受

部は磁性流体シールによりヘリウムガスをシールしている。本検討においては、20MW 級の超電

導モータの検討も進めており、重量は 50ton トン程度（=0.4kW/kg）と見積もっている。技術的

な課題としては、超電導材料に繰り返し応力が発生した場合の劣化特性の評価、交流損の評価等

があげられ、これらの基礎データを取得している。 

 
図 3.6-1 船舶用 3MW級超電導モータ[1] 

 

航空機への超電導技術の適用は、軽量化が鍵となる。超電導技術は 1987 年にイットリウム系

の材料によって液体窒素温度(77K)を超える臨界温度である 90K を達成して以来急速に研究が進

み、イットリウム系、ビスマス系といったあらゆる材料の研究が進められてきた[3]。モータに

利用する場合、超電導線材周辺に形成される磁場によりモータ駆動力を得ることになるため、超

電導線が発生する磁場の強さによりモータの重量が決まることになる。超電導線材の臨界磁場

Hc は臨界温度 Tc と超電導材料の温度 T により下記式で表現され、液体水素など極低温にするこ

とにより大幅な向上が見込める。 

      (3.6-1) 

航空機の電線を超電導化する場合、交流で利用する場合は線材自体が発生する磁場により抵抗

が発生してしまい電気抵抗がゼロとなる超電導のメリットが損なわれてしまう。直流送電を行う

ことにより線材の交流損失をなくすことが可能となり、送電分野においては、直流送電の実証が

進みつつある。北海道石狩市においては、経済産業省の委託により「石狩プロジェクト」が進め

られ、1.5km の直流送電線を建設、送電実証を行い、超電導線の熱収縮による破断の問題等を解

決している[4]。地上用送電に用いられる超電導線は敷設時の強度確保を行うために中心部にケ

ーブルコアを設けているが、航空機への適用では軽量化が重要であるため、ケーブルコアの無い

シンプルな構造の超電導線を構築することになる[5]。 

航空機の電動化を考える場合、ガスタービン等回転機械による発電を想定する場合は交流電源

となり、燃料電池で発電する場合は直流電源となるため、電源やモータの形式により超電導技術

のメリット・デメリットが異なる。このように電動推進システムを設計する場合、電源や送電線

の使用など全体を俯瞰してシステムを設計する必要があるものの、電流、電圧といった電源仕様

まで踏み入った将来航空機の検討報告はほとんどなく、今後の検討課題となっている。 
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4 水素・電動航空機システム検討 
水素社会の普及にあわせ、水素価格は低下傾向にある。本章においては、水素エネルギーに関

連し、ガスタービン、ジェットエンジン、燃料電池、超電導等の水素エネルギに関連する要素か

ら構成される将来の推進システム候補について、各システムの特徴や技術課題を把握することを

主目的として検討を行った。ガスタービン等内燃機関や電動モータなどの電動推進を構成する要

素の効率や出力密度を調査し、航続距離を指標としたシステムの簡易的な比較検討を実施した。 

4.1 検討方法 

4.1.1 推進機関の候補および参照機体 
水素の最も大きな特徴は高い発熱量(120MJ/kg, LHV)にあり、ジェット燃料（42MJ/kg, LHV）

の約 3 倍となることである。このため、航行中に燃料から得る総エネルギが同じとする条件では、

搭載する水素燃料はジェット燃料の 1/3 で済むことになる。一方、水素は密度が低く、また、液

体水素は極低温の燃料であるため貯蔵性に課題がある。FCV では密度を上げるため、水素ガスを

70MPa まで加圧しているが、この場合でも、同一発熱量を得るための密度はジェット燃料の 1/4

となり、大型かつ高圧の燃料タンクが必要となる。また、高圧水素ガスの貯蔵は、タンクの重量

が増すのみならず、タンクを球形もしくは円筒形にする必要があるため、機体内への搭載性が課

題となる。一方、水素は燃料電池自動車に用いられている固体高分子形燃料電池（PEFC）による

発電が可能であり、電化が行い易いという特徴がある。SOFC を利用する場合は、小型化および

制御性が課題になるものの、発電効率の高いシステムを構築することんが可能となる。さらに、

液体水素は常圧で 20K の極低温燃料であり、モータ等電気機器を超電導とする場合の冷熱源とし

て用いやすい。 

このような水素エネルギの特徴を踏まえて、燃焼により動力を得てファン・プロペラを駆動す

る既存の推進機関をベース(case1)として、将来の推進システムの候補として下記を考えた。 

燃料（エネルギ源）： 

ジェット燃料（Jet-A1） 

高圧水素ガス（充填圧 70MPa, CFRPタンク想定） 

液体水素（充填圧 0.2MPa, CFRPタンク、簡易断熱想定） 

バッテリ（二次電池） 

電気エネルギへの変換： 

ガスタービンによる発電（レシプロエンジンも含む） 

固体高分子形燃料電池(PEFC) 

固体酸化物形燃料電池（SOFC）とガスタービンのハイブリッド発電 

電力輸送方法： 

常電導ケーブル 

超電導ケーブル（液体水素燃料の場合は冷凍機なしを想定） 

推進力変換： 

常電導モータ 

超電導モータ（液体水素燃料の場合は冷凍機なしを想定） 

これらを系統的に組み合わせ、表 4.1-1 に示す 17 ケースの推進システムについて検討を行う。

Case1 はジェット燃料を用いる現行の航空機の推進機関であり内燃機関を用いるものである。こ

れに対し、Case2～5 はジェット燃料をエネルギ源に用い、一度電気エネルギに変換したのちモ

ータを駆動する方式である。電気エネルギへの変換はガスタービンもしくはレシプロエンジンに

よる発電（Case2,3）および SOFC とのハイブリッド発電（Case4,5）を考慮している。Case6～7

はバッテリー（二次電池）をエネルギ源に用いている。バッテリは他機関とのハイブリッド化に

より有効性を高めることが可能であるが、本検討においては検討を単純化させるために、バッテ

リー単独での搭載を念頭におく。Case8 は充填圧 70MPa の水素ボンベを搭載した内燃機関であり、

Case9～12 は高圧水素ガスを搭載し発電を行うものである。水素による発電はガスタービン・レ

シプロエンジンによる発電（Case9,10）,および PEFCによる発電（Case11,12）をとしている。 
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Case13 は液体水素を搭載し内燃機関を用いるものであり、Case14～17 は液体水素から発電する

ものである。電力輸送および電力の推進力への変換は常電導・超電導双方の検討を行う、ジェッ

ト燃料、バッテリー、水素ガスにおいて機器を超電導とする場合は、機器の冷却のための冷凍機

を搭載するが、液体水素をエネルギ源とする場合は液体水素本体を冷熱源とすることを念頭にお

き、冷凍機は搭載しない。 

 

表 4.1-1 検討ケース一覧 
Case
番号

エネルギー源 電力変換 電力輸送 推進力変換 これまでの検討、実験例

1
ジェット燃料

（ポンプ加圧）
┳ - ━ - ━ ジェットエンジン 現行の推進機関

2 ┣
ガスタービン発電

レシプロ発電
┳ 常電導ケーブル ┳ 常電動ファン

3 ┃ ┗
超電導ケーブル

+冷凍機
┗ 超電動ファン E-Thrust

4 ┗ ジェットエンジン+SOFC ┳ 常電導ケーブル ┳
常電動ファン

（+ジェットエンジン）
SOFCハイブリッド候補

5 ┗
超電導ケーブル

+冷凍機
┗

電動ファン
（+ジェットエンジン）

SOFCハイブリッド候補

6 バッテリー ┳ - ━ 常電導ケーブル ━ 常電動ファン FEATHER, E-FAN

7 ┗ - ━
超電導ケーブル

+冷凍機
━ 超電動ファン

8
高圧水素ガス
(CFRPタンク)

┳ - ━ - ━ ジェットエンジン

9 ┣
ガスタービン発電

レシプロ発電
┳ 常電導ケーブル ┳ 常電動ファン

10 ┃ ┗
超電導ケーブル

+冷凍機
┗ 超電動ファン

11 ┗
PEFC

（再生型現む）
┳ 常電導ケーブル ┳ 常電動ファン

IA-Boeing飛行実験
（推進用途ではない）
Antares DLR-H2

12 ┗
超電導ケーブル

+冷凍機
┗ 超電動ファン

13
液体水素

（簡易断熱）
ポンプ昇圧

┳ - ━ - ━
レシプロエンジン
ジェットエンジン

Phantom Eye
CRYOPLANE, N+4

14 ┣
レシプロ、

ガスタービン発電
┳ 常電導ケーブル ┳ 常電動ファン Global Observer

15 ┃ ┗ 超電導ケーブル ┗ 超電動ファン
16 ┗ PEFC ┳ 常電導ケーブル ┳ 常電動ファン
17 ┗ 超電導ケーブル ┗ 超電動ファン  

 

以上の推進システムケースに対し、検討対象とする機体はジェネアビ機から大型機まで網羅的

に把握するため、表 4.1-2 および図 4.1-1 に示す 6 種類の機体システムについて検討を行う。機

体情報は航空機 Jane’s 年鑑より代表的な値を抽出した[1]。小型ジェネアビの代表は

Cessna172 とした。本機体は 1950 年代から販売されており、既に 40000 機を超える販売実績が

ある。ターボプロップ機の代表は、Dornier228 とした。本機も 1980 年代より販売されている比

較的旧式の機体である。JAXA では 1988 年に実験用航空機 MuPAL-αとして現在も利用している。

小型のジェット機としては、ペイロードが小さく長距離飛行する機体として Gulfstream G650 を、

ペイロードが大きいリージョナルジェット機として Embraer ERJ-145XR を参照した。大型ジェッ

ト機としては、Airbus A320および A380を参照した。 
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表 4.1-2 検討対象機体一覧 

 
 

  
Cessna172S                          Dornier228-202 

 

   
Gulfstream G650            Embraer ERJ-145-XR 
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  Airbus A320                 Airbus A380 

図 4.1-1 検討対象機体 

 

4.1.2 性能比較方法 
本検討は、各推進システムの特徴の理解と技術課題を抽出することを念頭においているため、

システムの比較は、解析の容易性を考慮し、参照機体となる既存航空機(case1)と離陸重量およ

び離陸推力が同じとなる機体を想定し、推進系統の重量を算出した。重量算出のイメージを図

4.1-2に示す。 

 

  
図 4.1-2 機体重量内訳の算出 

 

参照機体の重量配分は、離陸重量 Winitial_base、エンジン重量 Wengine、および燃料重量 Wfuel は機

体データベースより引用する。ペイロード重量 Wpayloadは乗客数に対し、一人 120kg の重量を想定

する[2]。これらより、式（4.1-1）により構造重量 Wstructureを求め、機体重量配分を定めた。 

 

 

  
  Airbus A320                 Airbus A380 

図 4.1-1 検討対象機体 

 

4.1.2 性能比較方法 
本検討は、各推進システムの特徴の理解と技術課題を抽出することを念頭においているため、

システムの比較は、解析の容易性を考慮し、参照機体となる既存航空機(case1)と離陸重量およ

び離陸推力が同じとなる機体を想定し、推進系統の重量を算出した。重量算出のイメージを図

4.1-2に示す。 

 

  
図 4.1-2 機体重量内訳の算出 

 

参照機体の重量配分は、離陸重量 Winitial_base、エンジン重量 Wengine、および燃料重量 Wfuel は機

体データベースより引用する。ペイロード重量 Wpayloadは乗客数に対し、一人 120kg の重量を想定

する[2]。これらより、式（4.1-1）により構造重量 Wstructureを求め、機体重量配分を定めた。 
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   (4.1-1) 

 

上記の機体重量配分に対し、離陸重量、推力、空力（L/D）、構造重量が同一になることを想

定し新たな機体システムの重量配分を求める。図 4.1-3 に同一推力を得るために必要な推進シス

テムの要素ごとの必要動力（電力）、燃料流量および各要素の重量の推算方法を示す。

(a)Case1,8,13 のように燃料を内燃機関で燃焼させ動力を得る場合、主翼のアスペクト比等機体

形状より巡航時の L/D を推算し、抗力が推力に等しいとして推力を求める。さらに、燃料消費率

SFC を元に燃料流量を算出した。(b)燃料を一度電気エネルギに変換する場合、各要素の効率よ

り必要な動力を求め、これらの動力を得るための重量を求めた。これにより、必要な燃料流量お

よび推進系の重量を得ることが可能となり、ある巡航時間要求に対する燃料質量 Wfuelおよび燃料

タンク重量 Wtankが得られる。バッテリーを用いる場合（Case6, 7）、燃料タンクの代わりにバッ

テリー重量 Wbatが得られる。これらの重量の残りが、ペイロード重量 Wpayloadとなる。この結果、

各参照機体、機体システムにおいて、巡航時間要求とペイロード重量の関係を得る。図 3(b)に

おいて、必要推力 Tに対し、推進出力 Epropは巡航速度 Vを用いて 

 

Eprop=T・V
          (4.1-2) 

 

で与えられる。発電機で得られた電力 Epowerに対し、推進出力 Epropは下記となる。 

 

    (4.1-3) 

 

発電機出力 Epowerを得るための燃料流量は燃料の低位発熱量 qLHVを用いて下記で得られる。 

 

       (4.1-4) 

 

巡航速度一定で飛行した場合、実際には燃料を消費し機体が軽くなっていくので、推力を変化さ

せ、巡航速度と時間が変化するものの、ここでは、燃料流量と巡航開始時と終了時の質量の差と

燃料流量から、下記式で得られる巡航時間 tflight を定め、巡航時間を固定した条件において、各

ケースを比較した。 

 

       (4.1-5) 

 

超電導を利用する場合、機器を超電導状態に維持するためには冷却が必要となる。液体水素を

利用する場合、燃料を冷熱源として利用できるが、それ以外（ジェット燃料、バッテリー、ガス

水素）の場合、冷凍機を搭載し機器を冷却する。図 4.1-3(c)に冷却の概念を示すように、冷媒

は冷凍機からモータへの送電線およびモータ本体を循環し冷却することを想定する。この場合、

冷凍機の成績係数 COP に対し、冷凍機の必要動力 Ecoolerは下記で表される。 

 

                  (4.1-6) 

 

燃料流量は発電機の出力に対し、燃料の低位発熱量、発電機の効率より求められる。 

 

 

 

This document is provided by JAXA.



宇宙航空研究開発機構特別資料　JAXA-SP-16-00638

 

燃料タンク 推進

 
(a) 燃料を直接燃焼させる場合(Case1,8,13) 

燃料タンク 発電機 ケーブル インバータ モータ

Eprop
=T・V

変速ギア 推進

冷凍機

Ecooler
Epower

 
(b) 燃料を電気エネルギに変換する場合 

 

冷凍機 モータ

Qcable（輻射による熱侵入）

冷媒

インバータ

Qmotor（機械的損失による発熱）

Ecooler

 
(c) 超電導冷凍機の動力推算(Case3,5,7,10,12) 

図 4.1-3 推進系各要素の動力推算方法 

 

さらに、得られる燃料重量から、巡航距離 Rを下記ブレゲーの式によって比較する[2]。 

 

            (4.1-7) 

 

ここで V は巡航速度、Winitial は巡航開始時の重量であり、ここでは離陸重量と同一とする。

Wfinal は Winitial- Wfuel とする。ηf は装備効率を表し、ここでは 1 とする。また、バッテリー用い

燃料消費が無い場合（Case6, 7）、航続距離は(4.1-8)式で表される。 

 

            (4.1-8) 

 

ここで、ηprop は推進効率、ηconv は電力・機械エネルギの伝達効率、ρbat はバッテリのエネル

ギ密度である。 

 

4.1.3 各要素性能の設定 
 本検討を行うにあたり、各要素の効率および重量を調査した。 

表 4.1-3 に効率の設定値をまとめる。要素性能は各分野において試作や要素実験などを行って

いるものを”現在技術”、各分野においてロードマップ等の研究開発目標が定められているもの

を”将来技術”として定めた。ロードマップの目標値が多岐にわたるものは、おおむね 10 年後

を想定して定めた。各設定値を参照した文献は、各項目の備考欄に纏めている。内燃機関（ター

ボファンエンジン、レシプロエンジン、ターボプロップエンジン）の燃焼消費率は、これまでの

ジェットエンジンの巡航 SFC の実績を参考に、JAXA における aFJR プロジェクト（高効率軽量フ

ァン・タービン技術実証プロジェクト）における目標値（V2500 レベルと比較し 16%改善）を参

考とした[3]。また、ISABE(International Socierty for Air Breathing Engines)における航空

機メーカが発表している性能目標を参考とした[4]。水素燃料エンジンの燃料消費率は、ジェッ

ト燃料における燃料消費率に対し、燃料の低位発熱量を合わせることにより設定した。この値は、

Airbus 社が中心となって検討した CRYOPLANE（液体水素を燃料とした航空機検討）プロジェクト

におけるエンジン性能値のうち、最も性能の悪いものである[5]。CRYOPLANE 検討においては、

将来は液体水素の冷熱を利用したタービン冷却等を取り入れることにより、さらなる性能改善も

見込めると報告している。PEFCの効率はこれまでの実績を参考に 40%とした[6] [7][8]。燃料電 
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池単体の効率は電極の作動温度により原理的にほぼ決まってしまうため、多くの分野で燃料電池

のハイブリッド化により効率を改善させる試みが行われている。ハイブリッド化の最も有望な例

は SOFC をガスタービンの圧縮機出口に設置し、燃焼器と組み合わせることである。本手法は発

電分野において蒸気発電とのトリプルコンバインド等で高効率化がはかられている[7]。Case4,5

においては、SOFC のハイブリッド発電を想定しているが、本検討においては、検討をシンプル

にするため、SOFC とガスタービンの発電量を 1:1 に分配するように単純化している。内燃機関

における発電は小型機（Cessna, Dornier）においては、レシプロエンジンにおける発電、大型

機においてはガスタービンにおける発電を想定した。ガスタービン発電は GE 社の LM2500 を参照

[9]し、電気エネルギを出力するケースを想定し、効率を設定した。電気エネルギの伝達効率は、

送電効率（常電導、超電導）、インバータ、モータ等それぞれ実用化されている機器の性能を参

照した。これらは、おおむね 95%を超えており、今後の性能改善の余地は少ない。推進効率はプ

ロペラ機およびファンそれぞれの値をこれまでの実用化された実機から参照し、将来の性能予測

に反映させた[10]。 

表 4.1-4 に各要素の出力密度をまとめる。発電および推進力変換の出力密度は、飛行高度およ

び空気密度に依存するため、各航空機の巡航時における出力低下を想定し（ラプスレートを想定

し）定めた。小型機（Cessna, Dornier）は巡航高度 3km（ラプスレート 70%）、また大型機

（G650、ERJ-145XR、A320、A380）は巡航高度 11km（ラプスレート 30%）を想定した。燃料タン

ク重量 Wtankは CFRP 製円筒タンクを想定し、液体水素燃料では内圧 0.2MPa, ガス水素の場合は内

圧 70MPa のフープ力を想定し、1200MPa の引っ張り応力に対し安全率が 4 となる肉厚を設定した。

液体水素タンクの断熱材は簡易的にグラスウールを想定し、厚さを 50mm 密度 0.032kg/m3 とし

た。この条件において、タンクが機体胴体部に収まるよう、（タンク外径）＝（胴体部外径）-

200mm となる円筒形状を想定しタンク全長を求め、得られたタンクの表面積、体積から重量を見

積もった。低高度を飛行し与圧されない小型機の場合、胴体部断面が円形でないため、外径は客

室幅で代表し、おおむね客室内にタンクが収まる直径を選択した。燃料電池の出力密度は FCV に

用いらている PEFC セルスタック(2kW/kg)が最新技術であるが、2000 年代中盤に 1kW/kg 程度だ

ったものに対し、軽量化が進められている[16]。この傾向を踏まえ、将来技術を 3kW/kg とした。

ただし、燃料電池の質量および体積はセル面の圧力に依存するため、空気を加圧することにより

ある程度改善することができる。また、燃料電池単独で発電を行う航空機を想定する場合、離陸

時に最大出力となり、巡航時には燃料電池の発電出力を下げて運航することになる。航続距離を

比較する本検討においては、このように巡航時に発電出力を絞る仮定で比較することが必要であ

るため、各巡航高度により出力密度の設定値を低めに定めていることに留意しなくてはならない。

一方、ガスタービンの出力は各高度における空気密度に依存するものの、回転数はほぼ 100％で

運転される。バッテリの重量は NEDO 等によりロードマップが多数そろっており、2020 年代頃ま

での技術目標は比較的明確になっている[19][20]。一般的にエネルギ密度および出力密度の 2 つ

で制約を受けるが、本検討においては出力(kW)×巡航時間により総エネルギを算出し、エネルギ

密度により重量を求めた。インバータについては、2008 年において行った水素電動化航空機検

討の結果[22]を参照し、地上静止状態における出力密度を定めた。燃料電池と同様に、インバー

タも巡航時時には出力を絞って運転するため、巡航高度に対応して出力密度を下げている。超電

導モータの出力密度は、欧州 E-thrust コンセプトの検討においては 30kW/kg というチャレンジ

ングな目標を掲げているものの[23]、船舶用などの試作実績などがあるものに限定すると、用途

が航空向けてではなく軽量化に重点が置かれていないことも原因であるが、現在では 1kW/kg を

上回るものはない[11][12]。一方、フロリダ州立大において、将来の超電導モータの出力密度は

タービンエンジンの 3 倍程度になるという予測もあり[24]、これらを換算して 6kW/kg とした。

常電導モータにおいても、近年は単体で 5kW/kg を達成するものがある[25]。また超電導線材は

超電導化した後も極低温まで冷却することにより臨界電流（臨界磁場）を向上することが可能で

あり、超電導線材の進歩とともに、モータを液体水素温度まで冷却することにより出力を上げる

ことあ可能になる。これらを勘案すると、6kW/kg の目標値は十分達成可能であり、E-thrust コ

ンセプトにおける設定値近くにすることも可能であると考える。冷凍機の重量はジェット燃料、

バッテリー、高圧水素ガスをエネルギ源に選択し、かつ機器を超電導する場合

（Case3,5,7,10,12）において適用する。冷凍機の能力（COP）は、これまでの冷凍機で液体窒素

の冷却を行うものを参考[26]に決定した。 
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表 4.1-3 各要素の効率設定値 

番

号 

名称 現在 
技術 

将来 
技術 

備考 
（設定根拠） 

SFC （燃料消費率） 
1 ジェット 

燃料 
SFC 

0.51(TF) 
0.51(TP) 
0.37(RE) 
lb/hr/lbf 

0.44(TF) 
0.44(TP) 
0.34(RE) 
lb/hr/lbf 

aFJR プロジェクト(JAXA)目標[3] 
ISABE2013 P/W 社招待講演[4] 

2 水素 
燃料  
SFC 

0.207(TF) 
0.18(TP) 
0.13(RE) 
lb/hr/lbf 

0.19(TF) 
0.16(TP) 
0.11(RE) 
lb/hr/lbf 

CRYOPLANE による V2500 性能検討[5] 

（発電効率） 

3 PEFC  40% 45% これまでの燃料電池開発実績および開発

目標[6]-[8] 
4 SOFC 

ハイブリッド 
68% 75% SOFC 発電効率を 55%(現在)、60%（将

来）とし[6][7]、SOFC と GT の発電比率

1:1 と仮定 
5 ガスタービン 40% 45% GE 社 LM2500[9] 

ISABE2013 P/W 社招待講演[4] 
6 レシプロ 30% 33% 航空用語事典[10] 

8 （送電効率） 
9 常電導 

送電効率 
99％ 99％ 高圧送電線の実績。航空機の場合、送電

距離は短く、損失はほぼゼロ。 
10 超電導 

送電効率 
100％ 100％ 交流送電の場合損失が発生しうる 

（インバータ効率） 
11 インバータ 

効率 
95% 98% 既存インバータのトレンド 

（モータ効率） 
10 超電導 

モーター 
効率 

98% 
（内冷却 
負荷 

0.002%） 

99% 
（内冷却 
負荷 

0.002%） 

KHI 社超電導モータ開発目標および実績
[11][12] 

11 常電導 
モータ 
効率 

94% 97% 産業用モータ効率規制値 
電動航空機の研究開発(JAXA)におけるモ

ータ検討[13] 

（ギア効率） 
12 ギア効率 98% 98% 既存歯車 

（推進効率） 
13 推進効率 

（プロペラ 
及びファン） 

80% 
（プロペラ） 

70% 
（ファン） 

85% 
（プロペラ） 

75% 
（ファン） 

“航空機設計法” [2] 
“ガスタービンエンジン”[14] 
P/W 社招待講演[4] 

COP（冷凍機成績係数） 
14 冷凍機 

成績係数 
 

0.042 0.1 電力技術研究所 パルス管冷凍機等[15] 
ただし、COP は低温側温度に依存する。 
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表 4.1-4出力密度設定値 

番

号 

名称 現在 
技術 

将来 
技術 

備考 
（設定根拠） 

（タンク） 
1 CFRP 

引張り強度 
1200MPa 1200MPa 安全率 4 とする 

（発電）, （バッテリー） 
2 PEFC 2kW/kg 

1.4kW/kg 
0.6kW/kg 

3kW/kg@SLS 
2.1kW/kg@3km 
0.9kW/kg@11km 

FCV 用 PEFC の傾向[16] 

3 SOFC 
ハイブリッド 1.7kW/kg 

1.2kW/kg 
0.5kW/kg@ 

2.4kW/kg@SLS 

1.7kW/kg@3km 
0.7kW/kg@11km 

EV 用 SOFC 研究[17] 

SOFC と GT の発電比率 1:1 と仮定 

4 ガス 
タービン 

5.3kW/kg 
1.6kW/kg 

5.8kW/kg@SLS 
1.7kW/kg@11km 

GE 社 LM2500[9] 

5 
レシプロ 
(Cessna 
Dornier) 

0.85kW/kg 
0.6kW/kg 

1.0kW/kg@SLS 
0.7kW/kg@3km 

航空用エンジンのトレンド（内部資料） 

6 
バッテリ 
エネルギ 
密度 

180Wh/kg 250Wh/kg 二次電池技術開発ロードマップ[18] 
EV 用 エ ネルギ源ロ ードマ ップ
[19][20] 

（送電） 
7 超電導送電 14kg/m 14kg/m 超電導送電実験[21] 
8 常電導 14kg/m 14kg/m 超電導送電と同等 

公称断面積約 100mm2
相当 

（インバータ） 
9 インバータ 6.3kW/kg 

4.4kW/kg 
1.9kW/kg 

6.9kW/kg@SLS 
4.8kW/kg@3km 
2.1kW/kg@11km 

水 素 電 動 航 空 機 検 討 (2008 年 , 
JAXA)[22] 

（モータ） 
10 超電導 

モーター 
1.6kW/kg 
1.1kW/kg 
0.5kW/kg 

6kW/kg@SLS 
4.2kW/kg@3km 
1.8kW/kg@11km 

エアバス社研究目標[23] 
フロリダ州立大調査[24]) 
KHI 社超電導モータ開発目標および

実績[11][12] 
11 常電導 

モーター 
1.6kW/kg 
1.1kW/kg 
0.5kW/kg 

2.5kW/kg@SLS 
1.7kW/kg@3km 
0.7kW/kg@11km 

鉄道用モータ等 

（冷凍機） 
12 冷凍機 15 kg/kW-

input 
5  

kg/kW-input 
フロリダ州立大調査[24] 
衛星用冷凍機[26] 

 

4.2 検討結果および抽出された鍵技術 
小型機（Cessna172S）から大型機（Airbus A380）の 6 種類の機体に対し、17 種類の推進シス

テムの重量および航続距離を検討した結果を図 4.2-1～6 に示す。それぞれのグラフは航続距離

とペイロードの関係を示したものであり、長距離を飛行する機体ほど燃料およびタンク重量が大

きくなり、この結果ペイロードに割り当てられる重量が減るため、全てのケースにおいて右下が

りの線がプロットされる。航続距離が無い(0km)の場合は、燃料およびねタンクの重量は 0 とな

る。 
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またそれぞれのプロットの右端は表 4.1-2 に示されている航続距離／巡航速度の 80%を(4.1-5)

式に示す巡航時間 tflight と設定し、この間に消費する燃料を搭載する場合としている。それそれ

の推進システムにおいて燃料消費率が異なり、結果として出てくる距離が異なることに留意が必

要であるが、おおむね表 4.1-2 に示すカタログ上の航続距離に近い値となっている。航空機はよ

り多くのペイロードを遠方まで運ぶ機体が良いので、右上にあるプロットが有利になる。図中に

は凡例のみ示されており、プロットが無いものがあるが、これはペイロードが負になったもので

ある。Cessna172S（図 4.2-1）や Dornier228-202(図 4.2-2)においては、現在技術において、ジ

ェット燃料もしくは液体水素を用いた内燃機関（Case1, 13）を上回るものは得られなかった。

一方、将来技術レベルにおいては、一部電動推進を用いるものが内燃機関に近くなっているもの

があった。Gulfstream650 より大きい、ジェットエンジンを使用する機体については、将来技術

レベルにおいても内燃機関の推進に近くなるものは得られなかった（図 4.2-3～6）。これは、

推進機関が必要とする動力は推力×速度で表され、巡航速度が小型機より高速となる大型機では、

相対的に機体重量に占める電動機器の重量が大きくなるためである。このため、水素エネルギを

用いる航空機を実現させるためには、技術的には小型機から導入することが良く、これは水素ス

テーションから直接充填する規模の機体はインフラ投資も少なく済むことからも研究目標として

好ましい。バッテリーのみで駆動する機体（Case6.7）は航続距離が延びると必要となるバッテ

リー重量が大きくなり、オーダーレベルでバッテリーの軽量化が実現しない限り、長時間飛行す

る機体では他の動力源とのハイブリッド化が必要である。同様に、水素ボンベにおいても、長距

離飛行する機体はボンベ重量のペナルティが顕著に見られた。この結果、バッテリおよび水素ボ

ンベは推進以外の小電力としての適用、および再生可能な二次電源としての利用に適していると

いえる。このような結果から相対的に、液体水素を燃料とする機体が有利になる傾向が見られた。 

 

 

 

 

 
現在技術               将来技術 

図 4.2-1 航続距離－ペイロード重量の関係（Cessna 172S） 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

ジェット燃料エンジン 

水素ガスエンジン 

液体水素エンジン 

ガスタービン+常電導 

ガスタービン+超電導 

SOFC+常電導 

SOFC+超電導 

常電導 

超電導 

ガスタービン+常電導 

ガスタービン+超電導 

PEFC+常電導 

PEFC+超電導 

ガスタービン+常電導 

ガスタービン+超電導 

PEFC+常電導 

PEFC+超電導 

        ジェット燃料            バッテリー           水素ガス               液体水素  

This document is provided by JAXA.



水素社会に適応する航空機の検討 （水素社会に向けた航空機に関する研究会 報告書） 43

 

 

 

 

 
現在技術               将来技術 

図 4.2-2 航続距離－ペイロード重量の関係（Dornier228-202） 

 

 

 

  
現在技術               将来技術 

図 4.2-3 航続距離－ペイロード重量の関係（Gulfstream G650） 

 

 

 

  
現在技術               将来技術 

図 4.2-4 航続距離－ペイロード重量の関係（Embraer ERJ-145-XR） 
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現在技術               将来技術 

図 4.2-5 航続距離－ペイロード重量の関係（Airbus A320） 

 

 

 

  
現在技術               将来技術 

図 4.2-6 航続距離－ペイロード重量の関係（Airbus A380） 

 

 上記検討結果より、要素性能の改善がシステムの成立性に及ぼす影響を概観し、鍵技術として

今後の要素研究の方向性を考察するために、表 4.1-3 および表 4.1-4 にしめす各要素の効率、出

力密度を変化させたときのペイロード重量の感度を調査した。検討は、各機体の推進しシステム

に対し、要素性能を（革新技術）＝（将来技術）×2－（現在技術）として外挿することにより

革新技術レベルを定義し、現在技術・将来技術・革新技術と変化した時のペイロード重量として

の影響が大きいものを評価した。主要な推進システム候補に対する検討結果を図 4.2-7 に示す。

検討対象としては、小型機の代表として Dornier228-202 とした。それぞれのケースにおいて、

巡航時間 tflightは 1 時間に固定したが、バッテリーを用いる Case6 のみ、正のペイロードが得ら

れるように巡航時間 tflight を 0.2 時間とした。また、ペイロード重量は将来技術における重量で

無次元化した。技術レベルを（現在）（将来）（革新）と変化させることによりいずれかの要素

の性能は向上するため、全ての計算において右上がりのプロットとなるが、変化量が大きいもの

が機体の成立性向上に大きく影響をおよぼすパラメータであり鍵技術と言える。検討の結果、以

下に示す鍵技術を得た 

１）モータ出力密度（常電導・超電導）[図 4.2-7 (a)(b)(c)(d)(e)] 

 モータの高出力化、軽量化には、回転子および固定子間の高磁場化が重要な課題となる。通常

のモータにおいては、鉄芯などを用いてモータの軸心部に磁場を集中させるようにしているが、

一方鉄芯の使用による重量増を解決しなくてはならない。回転子の周辺にはファンが配置され、

これらに磁力線が入ることによる回転抵抗をもたらすことがないよう、絶縁性の高い材料の利用

や軽量な遮蔽板の利用などが課題になる。磁場の変動が少ない直流モータの適用も念頭にいれる 
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必要がある。また、外周駆動方式を採用し、回転子の外側にファンを配置する形式も可能性があ

る。航空用モータはプロペラの推進効率を高めるために、ファンチップ部で音速近くの周速度を

達成することが必要であり、このため回転数を比較的高くにとることになる。モータは高回転数

化により出力を高めることが可能であり、航空推進用途に特化したモータを設計することにより

高い出力密度を得られる可能性がある。モータを超電導化することにより、革新的な高出力化の

可能性があるが、超電導線材の高強度化および軽量化、冷却方法および回転部のシール等が課題

になる。 

 

２）発電出力密度（SOFCハイブリッド、PEFC、ガスタービン）[図 4.2-7 (a)(c)(d)(e)] 

 燃料電池は高温で作動する SOFC および比較的低温作動が可能な PEFC が有力な候補となる。い

ずれも出力密度を上げることが課題となっており、高圧化によりセル出力密度をある程度改善で

きることは報告されている。セル自体もさらなる軽量化が必要となり、航空機用途に特化したセ

ルの設計が必要である。SOFC を利用する場合は余熱に 1～2 時間程度要するため、起動時間の短

縮が課題となる。液体水素を利用して燃料電池で発電する場合は、生成する水が凍結する可能性

があり、熱管理を含めた制御が重要となる。また、自動車用、発電用と比較すると酸化剤側（空

気）の環境圧力が地上静止状態から成層圏の大気圧力程度まで大きく変化するため、セルに過度

な圧力をかけない配管系統を考慮する必要がある。同様にセルは剛性の高い構造が必要になると

思われる。燃料電池の剛性は、例えば 9G の加速度など一般的な民間機に要求される加速度・振

動に対応する必要もある。ガスタービンで発電を行う場合は、航空用途に特化した大型発電機が

必要であり、既存 APU の技術を参照し大型化を行うこととなる。 

３）バッテリーエネルギー密度 [図 4.2-7 (b)] 

 本機体で検討を行った数人乗りの航空機に対し、バッテリーのみの動力源で既存航空機に対抗

しうるシステムを実現するためには、オーダーレベルの軽量化が必要になるものの、2 次電池と

しての魅力があり、ドローン等の例にみられるように短時間飛行においても利用されており、

LSA クラスの小型機では実用段階にあると言われている。SolarImpulse など太陽電池とのハイブ

リッドによる昼夜連続飛行なども行われており、バッテリーの軽量化が航空機の電動化に与える

影響は大きい。3.4 節に述べている近年のバッテリー容量（例えば日立製作所が発表した

335Wh/kg）の進捗は目覚ましく、既に本検討における将来技術のレベルに到達していることから

も、バッテリー技術の革新により将来の航空機像が大きく変わる可能性がある。 

以上に記載した 3 つの技術項目は、いずれも重量に関するパラメータであった。表 4.1-3 でま

とめる効率は将来においても数ポイント程度の改善にとどまっていることに対し、表 4.1-4 にま

とめる出力密度は大きく改善する傾向にあることが理由である。一方、本解析で参照した電気機

器はほとんどが地上インフラ用として作られているものであり、航空機などの飛翔体に重要な軽

量化に力点が置かれていない例が多く、それぞれにおいて航空機特有の課題（加速度、振動、温

度環境、航空機はアースが取ることができずノイズ対策が重要になること、安全性を確保するた

めの冗長設計等）を精査することにより、さらに状況が変わる可能性がある。 
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(a) Case4 tflight =1hour                (b) Case6 tflight =0.2hour 

 

       
(c) Case11 tflight =1hour           (d) Case15 tflight =1hour   

 
(e) Case17 tflight =1hour 

図 4.2-7 各要素性能がペイロード重量に与える感度比較（Dornier228-202） 
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4.3 技術課題を解決するための研究開発ロードマップ 
前節の検討により、各推進システムの特徴と今後重点的に進めるべき重要技術を抽出した。こ

れらを体系的に進めるにあたり研究開発ロードマップを定めた。図 4.3-1 に研究開発ロードマッ

プを示す。 

水素インフラの普及は短期的には 2020 年を目標に進んでおり、これに合わせ、将来の水素社

会の到来に対応した航空機像を提案することを目標とする。このために、2020 年を目標に水素

航空機の飛行実験により関連する要素技術を統合実証を行う。これに向け、実験機の検討を進め

る。並行して、主要技術として抽出された下記技術研究を行う。 

・航空機電動化技術研究 

航空機の電動化（MEA）に対応し、燃料電池、バッテリーの航空機適用研究、常電導、

超電導モータ技術研究、超電導技術の航空機適用技術研究を進める。これらは短期的適

用として航空機の特に補機類に対する電動化に貢献する技術研究である。 

・水素取扱い技術研究 

高圧水素ガス、液体水素についてタンクの軽量化研究を行う。また液体水素を利用する

場合極低温 2相流に制御技術が課題となる。 

・ハイブリッドガスタービン技術研究 

中期的な適用として既存航空機推進機関を Turbo Electric/Hybrid Electric 双方にお

いてハイブリッド化を進める。 

また、これらの技術課題が解決されたとしても航空機への水素エネルギ適用に関する社会的な

課題として下記があげられる。 

・排気ガスの環境影響評価 

水素をエネルギ源とする航空機は必然的に大量の H20 を大気中に放出するため、飛行雲

の影響評価が必須である。近年の高バイパス比航空機は飛行機雲を生成しやすいという

報告[28]もあり、水蒸気の大気中への排気から飛行機雲の生成過程の調査および、飛行

機雲が地球温暖化へ及ぼす効果の双方の評価が必要である。排気ガスとして発生する水

蒸気が地球温暖化へ及ぼす影響は蒸気が液化、凝固する可能性も含め、評価する必要が

ある。 

・空港への大規模水素インフラ整備検討 

中長期的な課題になるものの、ジェット燃料の貯蔵、充填インフラが整っている既存空

港に対し、新たに水素インフラを整える場合の安全性確保および法的（消防法、航空法、

高圧ガス保安法）な課題検討を進める必要がある。 
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短期：バッテリーおよびPEFC（ガス水素）による航空機の電化、および小型機の推進機関への応用
中期：燃料電池を組み込んだハイブリッド推進の組み込み
長期：液体水素燃料および超電導モータによる電動推進

2013～17（H25～29）
【JAXA第3期中期計画】

2018～22（H30～34）
【JAXA第4期中期計画】

2023～35（H35~47）

国内航空機
メーカ等

国内産業
（航空機以外）

研究開発

次々世代完成機検討
電動推進の採用

ハイブリッドガスタービン技術研究

推進システム実証航空機電動化技術研究
燃料電池、バッテリーの航空機適用研究
常電導、超電導モータ技術研究
超電導技術の航空機適用研究

次世代完成機（RJ機）検討
航空機電動化の拡大

水素インフラ整備（空港外）
大量供給、安全性

東京オリンピック

空港への水素インフラ普及

要素研究へのフィードバック

ゼロエミッションの実現

水素対応航空機システム検討

補機類の電動化

電動推進
システム

飛行試験
(FEATHER)

空港への大規模水素インフラ整備検討

水素取扱い技術研究
軽量タンク、極低温２相流

水素航空機飛行実証

液体水素搭載無人機
システム実証

排気ガスの環境影響評価

 
図 4.3-1 水素・電動航空機研究開発ロードマップ 
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5 結言 
本報告書は平成 27 年度に行った「水素社会に向けた航空機に関する研究会（水素航空機研究

会）」における議論の結果をまとめたものである。研究会は中橋和博航空技術部門長の呼びかけ

により、渡辺重哉チーフエンジニア（所属はいずれも当時のもの）の主導のもと、JAXA 内の有

志が集まり行われた。JAXA 内部メンバーにおける 5 回の議論と水素技術に関わる外部メンバー

を含めた 2 回の議論を行い、この中で近年急速に技術進歩が行われている水素関連技術、燃料電

池技術、超電導関連技術などについて技術動向調査を行い、将来の技術レベルの予測をもとに、

重要となる鍵技術の抽出とロードマップの策定を目指したものである。二次エネルギとして期待

されている水素の普及が進みつつある中、航空機は水素エネルギを導入する最後のインフラとも

言われている。航空機は安全性を確保する点において鉄道や自動車とは本質的に異なるアプロー

チが必要であり、炭化水素燃料を用いた航空機が一気に水素燃料にとって代わることは難しいこ

とも事実ではあるものの、今後 10～20 年でエネルギ源の水素化は進んだ折には、航空機はなぜ

水素エネルギを使えないのか？という問いにさらさせることもほぼ確実だと思われる。本報告書

は、このような問いに対し、JAXA 航空技術部門として行うべきことを列挙し、今後、水素航空

機関連の研究開発を加速することを期待するものである。水素航空機関連技術、とりわけ液体水

素に関わる技術が蓄積されることにより、航空以外の産業分野への波及効果があることも指摘し

ておきたい。今回の研究会における活動および抽出された技術課題提示が今後の研究に引き継が

れ、我が国の強みを生かした本格的な水素航空機研究に発展することを願うものである。 
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○第 6回（外部有識者第１回） 

日時：平成 27年 11月 26日（木） 10時～12時 

場所：調布航空宇宙センター 事務棟１号館 本部会議室 

参加者： 

（外部有識者）木下、山根、鴨志田、海田、谷内（森岡様代理）、小松平、小山、志築、松尾、

浅井、佐藤、立川 
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資料０ 議事次第 

資料１ 研究会出席者名簿 

資料２ 水素社会に向けた航空機に関する研究会について 

資料３ 水素燃料の航空適用＜概要＞ 

資料４ 水素燃料エンジンの研究状況と超電導水素エンジンの概念検討 

資料５ 航空機用電動推進システム技術の飛行実証 

資料６ 航空機システム検討状況および研究開発ロードマップ案について 

資料７ 水素社会に向けた航空機に関する研究会 参加依頼（開催趣意書） 
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（７）今後の予定 
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李家、姫野、立川、佐々木、矢部、渡邊、増田、飯田、河合 
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配布資料： 

資料０ 議事次第 

資料 1 研究会出席者名簿 

資料２ 水素・電動航空機の特性概要 

資料３ 燃料電池技術の将来展望 

資料４ 水素社会の構築に向けて 

資料５ 水素社会実現に向けた NEDOの取組み 

資料６ MIRAI車両概要 等 

資料７ ハイブリッド推進システムの構想について 

資料８ 報告書 目次案 

議題： 
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（３）燃料電池技術の将来展望（九州大学 佐々木）   

（４）水素社会の構築に向けて（NEDO 矢部）  

水素社会実現に向けた NEDOの取り組み（NEDO 渡邊）  

（５）燃料電池自動車(FCV)の開発と初期市場の創出（トヨタ 河合）  

（６）ハイブリッド推進システムの構想について（MHI 鴨志田）   

  （７）自由討論          

各議題について 

報告書案について 

今後（来年度以降）の進め方について 

（８）今後の予定      
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