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ABSTRACT 
Propulsion/airframe integration (PAI) is one of the key technologies to realize an environmentally friendly and 

economically viable supersonic transport. Japan Aerospace Exploration Agency has studied engine/nacelle layout to 
improve cruise efficiency and to reduce sonic boom loudness. For the validation of PAI design, wind tunnel test technique 
is studied through the joint research with SUBARU CORPORATAION. In this study, "Thrust-Drag Bookkeeping" is 
focused on, and additional drags caused by PAI, such as the spillage drag, are measured. Through supersonic and 
transonic wind tunnel tests, knowledge on improvement of measurement accuracy was obtained. This report summarizes 
results obtained in the joint research. 
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概要 

超音速旅客機の機体／推進系統合設計の成立性を評価するため、株式会社SUBARU と共同で風洞試験

技術の検討を行った。ここでは推力－抗力収支計算の高精度化に取り組み、スピレージ抵抗等の推進系統

合に伴う付加抵抗を高精度に計測する手法を検討した。この結果、スピレージ流量を調整するための流量

調整プラグの形状や、インテークダクトの内部抵抗補正に必要となるダクト出口面の総圧レークの配置等

に対する知見が得られた。また必要に応じ、風洞試験計測では取得しきれない圧力の分布情報を CFD 解

析結果で補うことが有効であることを示した。本資料では得られた知見を中心とし、共同研究で実施した

超／遷音速風洞試験の成果をまとめる。 
 

1. はじめに 
宇宙航空研究開発機構（JAXA）では、環境適

合性と経済性に優れた超音速旅客機の実現に

向け、システム統合設計技術の研究開発を実施

している。2006年度から2015年度にかけて実施

した静粛超音速機技術（S3）の研究開発事業で

は、環境適合性の観点からソニックブーム強度

の低減（低ブーム設計を実施しない従来設計技

術に対して半減）と空港騒音の低減（ICAO基準

のChapter 4適合）に取り組み、経済性の観点か

ら巡航揚抗比の向上（8以上）、構造重量の低減

（複合材料を用いない従来設計技術に対して

15%低減）に取り組んだ。2016年度に開始した

静粛超音速機統合設計技術（S4）の研究開発事

業では統合設計技術に重点を置き、機体と推進

系の統合、低速空力設計と高速空力設計の統合、

低抵抗性と低ブーム性の統合などを実施して

いる。また、S4事業では環境適合性に関する目

標が引き上げられ、ソニックブーム強度は85デ
シベル（PLdB：Steven's mark vii perceived level）
以下、空港騒音はICAO基準のChapter 14適合を
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目標としている。 
S4事業で取り組んでいる統合設計技術のう

ち、本研究では機体／推進系統合設計技術を対

象とする。エンジンはICAO基準のChapter 14に
適合するため、これまでの超音速機に搭載され

てきたエンジンよりもバイパス比が大きく、結

果的に直径が大きくなる。これを低抵抗性と低

ブーム性の観点から効率的に機体と統合する

ことが重要であり、JAXAは胴体側方部にエン

ジンを搭載するレイアウトを採用している（図

1）。本レイアウトではインテークランプ部で発

生する衝撃波が主翼と後縁近傍で干渉する。こ

れにより主翼の圧力抵抗が低減されるととも

に、衝撃波の地面への伝播が遮蔽されることで

低ブーム性が実現される1)。 
 

 
図1. JAXA小型超音速旅客機のイメージ 

 
このような機体／推進系統合設計はCFD解

析を用いて検討されており、この成立性を評価

する風洞試験技術を確立するため、JAXA航空

技術部門の公募型研究制度を利用し、株式会社

SUBARUとの共同研究を2013年度から2018年
度にかけて実施した。共同研究では機体成立性

を高精度に評価できるよう、推力－抗力収支計

算（Thrust-Drag Bookkeeping）2)の高精度化に取

り組んだ。2013年度は機体／推進系統合技術の

調査を行い、推力－抗力収支計算を高精度化す

るためにはインテークスピレージ抵抗等の付

加抵抗を精度良く計測することが必要である

ことが示された3)。2014年度はこのための風洞

試験計画の立案、供試体の設計製作を行った4)。

風洞試験は2015年度から2018年度にかけて

JAXAの1m x 1m超音風洞と2m x 2m遷音速風洞

で実施された5, 6, 7)。また、2018年度には得られ

たスピレージ抵抗計測結果を基に推力－抗力

収支計算を行い、機体の成立性を確認した。 
本資料ではSUBARUとの共同研究で得られ

た成果をまとめる。第2章では風洞試験におい

て対象となる小型超音速旅客機、付加抵抗の計

測手法、風洞試験模型を示す。第3、4章ではそ

れぞれ超音速風洞試験結果と遷音速風洞試験

結果を示す。第5章で推力-抗力収支計算結果を

示す。 
 

2. 風洞試験について 
2.1. 対象形状 

風洞試験で対象とする機体形状はS3事業で

設定した50席級双発機のQSST 3.2次形状であ

る。本形状はマッハ1.6、設計揚力係数0.15にお

いて揚抗比8を目標として設計されている。胴

体長は53 m、翼幅は22.9 m、主翼面積は175 m2

である。推進系について、エンジンファン直径

（D）は1.7 mである。インテークは2段外部圧縮

型であり、ランプ角は第1段が6度、第2段が7度
である。亜音速ディフューザーは3Dの長さであ

り、エンジンファンフェース中心がインテーク

入口中心に対して高さ方向に0.16Dだけオフセ

ットしたS字ダクトである。なお、ナセルは機体

軸に対して60度ロールした状態で胴体と統合

されている。 
 

 
(a) 機体3面図 

 

 
(b) ナセル、ダクト形状 

図2. 風洞試験で対象とするQSST 3.2次形状 
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2.2. 計測手法 4) 
本研究で対象としている機体／推進系統合

に伴う付加抵抗は、①スピレージ抵抗、②ダイ

バータ抵抗、③機体／推進系の干渉抵抗である。 
スピレージ抵抗はインテークが取り込める

空気流量がエンジン必要空気流量を上回った

とき、余剰空気がインテーク外に漏れ出ること

で発生する抵抗であり、エンジン作動状況に応

じて変化する。ダイバータは機体表面上を発達

する境界層がインテークに流入するのを防ぐ

役割を果たしており、QSST 3.2次形状ではダイ

バータ高さをランプ先端における境界層厚さ

の70%としている。ダイバータ周囲の流れ場は

機体表面上を発達する境界層のために亜音速

域と超音速域が存在し、CFDでの抵抗予測を難

しくしている。干渉抵抗は具体的にはナセル衝

撃波と主翼との干渉で発生する抵抗である。ナ

セル衝撃波が主翼上面の後縁近傍に作用する

ことで主翼圧力抵抗が減少する。同時に、揚力

減少のために巡航迎角が大きくなることで抵

抗が増加する効果もある。 
上記3項目の抵抗計測手法を以下に示す。 

 

 
(a) スピレージ抵抗 

 

 
(b) ナセル衝撃波干渉抵抗 

図3. 機体／推進系統合に伴う付加抵抗4) 
 
・スピレージ抵抗 
インテークが発生する抵抗（Dintake）は、流れ

場が直接的に機体（カウル）表面に及ぼすカウ

ル抵抗（Dcowl）と、インテークに取り込まれる

流管がその減速過程において発生する抵抗

（Dadd）の和で表される8)（図4）。この中で、Dcowl

は基準状態（A0/Ac=1）における抵抗（（Dcowl）

A0/Ac=1）とこれからの差分（ΔDcowl）に分解でき

る（式（1））。ここで、Acはインテークキャプチ

ャ面積で、A0はインテークに取り込まれる流管

の無限遠における断面積である。スピレージ抵

抗はインテーク抵抗の基準状態からの差分、つ

まり、ΔDcowlとDaddの和である。 
 

 

 
図4. スピレージ抵抗4) 
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インテーク抵抗を風洞試験で計測する場合、

天秤に加わる力（Dbalance）にはカウル抵抗（Dcowl）、

ランプ抵抗（Dramp）、ダクト抵抗（Dduct）、ベー

ス抵抗（Dbase）が含まれる（図5、式（2））。こ

こで、インテークに取り込まれる流管に運動量

保存の式を適用すると式（3）が得られる。式（3）
において、インテークに取り込まれる流管には

ランプ抵抗とダクト抵抗の反力に加え、ランプ

衝撃波背後での減速時に発生する力が含まれ

ており、これが前述のDaddに相当する（図6、式

（3））。 
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図5. インテークに作用する抵抗4) 
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ここでρは密度、uは速度、Aは流管断面積、pは
静圧であり、添え字0は無限遠、eはノズル出口

を示す。式（2）、（3）より、天秤計測値にベー

ス抵抗補正と内部抵抗補正を行うことでスピ
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実際の風洞試験では、エンジン作動状況を模

擬してインテークに流入する空気流量を変化

させる必要があり、このために使用する流量調

整プラグの影響が生じる（図7）。この場合、天

秤に加わる力（式（2））に流量調整プラグの抵

抗（Dplug）が加わる（式（5））。また、運動量保

存の式（式（3））にはDplugの反力が加わる（式

（6））。式（5）、（6）より、スピレージ抵抗の計

算においてはDplugが相殺されるため、流量調整

プラグを使用したとしても式（4）によりスピレ

ージ抵抗が計算可能である。 
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・ダイバータ抵抗 
ダイバータ抵抗はこれのみを力計測により

取得することが難しいが、ダイバータ周りの流

れ場は機体表面上を発達する境界層の影響を

強く受ける複雑な流れ場であるため、CFD解析

によるダイバータ抵抗推算結果を風洞試験に

より検証する必要がある。ここではダイバータ

の側面に複数の静圧孔を設け、CFD解析により

得られる圧力を検証することとした。 
 
・ナセル衝撃波干渉抵抗 

ナセル衝撃波干渉抵抗は上述のダイバータ

抵抗と同様に、主翼上面のナセル衝撃波が作用

する領域に複数の静圧孔を設け、CFD解析によ

り得られる圧力を検証することとした。 
 
2.3. 風洞試験模型 5, 7) 
2.3.1. 模型本体 
風洞試験模型を図8に示す。 

 
(a) 2面図5) 

 

 
(b) 超音速風洞での設置状況7) 

図8. 風洞試験模型 
 

本風洞試験模型は尾翼が模擬されていない、

前胴が短縮されている等、QSST 3.2次形状の単

純なスケール模型とは異なる。これらの修正は

表1に示す要求・制約条件を考慮して設定され

た。まず、模型スケールは表1の模型全長に対す

る制約に従うと実機の2.32%以下としなければ

ならない。しかしこのとき、ナセル直径（レイ

ノルズ数）に対する要求が満たされず、より大

きな模型が必要となる。本風洞試験の目的の1
つはスピレージ抵抗計測であり、ナセル直径

（レイノルズ数）の要求を満たしつつ抵抗計測
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精度を上げるために模型スケールを大きくし、

同時に計測に不要な部位を削除することで模

型全長などに対する制約を満たす仕様とした。

具体的には模型スケールを3%とした。このとき、

レイノルズ数は1.28×106、抵抗計測精度は3カ
ウントとなる（JAXAΦ25mm天秤、基準面積は

主翼面積175m2）。 
 
表1. 風洞試験模型に対する要求・制約条件4) 

 

項目 要求・制約条件 備考 
ブロッケージ 2%以下 風洞が始動する条件 
模型全長 
ノーズ～ 

ナセル出口 
1140 mm 以下 

ノーズ衝撃波の風洞壁で

の反射波がナセルと干渉

しないための条件 

模型全幅 600 mm 以下 
気流一様性保証範囲 
（測定部中心より上下左

右±300 mm） 

ナセル直径 約 40 mm 以上 ナセル直径基準レイノル

ズ数が約 1×106以上 

天秤容量 500 kgf（Fz） 
30kgfm（My） 

風洞始動停止荷重が天秤

容量を超えないこと 
 

 
図9. 風洞試験模型5) 

 

 
図10. 胴体形状の修正5) 

 
3%の模型スケールを維持しつつ各制約を満

たすため、以下のように翼胴形状を修正した。

主翼は模型全幅と天秤容量に対する制約から

縮小する必要があり、ここでは47%セミスパン

より外側の主翼を切り落とすこととした（図9）。
これにより上述の制約を満たしつつ、外翼切り

落としの影響がインテーク周辺の流れ場に影

響を及ぼすことなく、ナセル衝撃波干渉抵抗に

対するCFD検証が可能となる。また、模型全長

に対する制約から、垂直尾翼及び水平尾翼を削

除し、胴体及びナセル後部の（3%スケールの胴

体に対し）FSTA1360より後方も切り落とした。

さらに天秤容量に対する制約から前胴部も短

縮する必要があり、FSTA822（主翼第1キンク位

置）より前方（ストレーキを含む）を約35%に

縮小することで全長を短縮した（図10）。これに

よりインテーク周辺の流れ場が変化するが、胴

体短縮形状に対してCFD解析を実施し、フロー

スルー条件でのランプ衝撃波パターンがQSST 
3.2次形状と同等であり、スピレージ抵抗計測に

問題がないことを確認した（図11）。 
 

 
図11. ランプ衝撃波パターンの比較7) 

 
2.3.2. 流量調整プラグ 

エンジンの作動状態を模擬してスピレージ

抵抗を計測するためにはインテーク流量を調

整する必要がある。本研究では固定式の流量調

整プラグをインテークダクト内部に設置し、通

風毎に流量調整プラグを交換することとした。 
流量調整プラグはセンターボディプラグと

アニュラープラグの2形態である（図12）。セン

ターボディプラグはインテークダクトの中心

部で流路断面積が調整され、アニュラープラグ

ではインテークダクトの壁面部で流路断面積

が調整される。2形態とも流路断面積を変化さ

せても後述の内部抵抗補正におけるインテー

クダクト出口面積が一定に保たれるという利

点がある。 
 

 
図12. 流量調整プラグ7) 

 

 
図13. 流量調整プラグ設置状況（正面図） 
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センターボディタイプのプラグではNACA4
字シリーズ翼型（45%コードより後方では直線

形状）の回転体が支持ブレード（NACA4字シリ

ーズ翼型の2次元翼）を介してインテークダク

トに固定される。回転体の断面積を大きくする

と流路断面積が減少しインテーク流量も減少

する。アニュラープラグは筒状の形状である。

図12のアニュラープラグの側面図において、中

心軸より上側は断面図を示している。図の通り

アニュラープラグは台形断面の回転体であり、

この内径によりインテーク流量を調整する。プ

ラグの開度をプラグ最小流路断面積のインテ

ークダクト断面積に対する比率と定義する。プ

ラグ開度100%はフロースルー状態に対応する。

プラグ開度は想定エンジンの空気流量を考慮

して60%から85%の間で複数用意した。 
 

2.3.3. 計測系統 
スピレージ抵抗計測のためには内部抵抗補

正とベース抵抗補正を行う必要がある（2.2項）。

前者のために、インテークダクト出口面におけ

る総圧と静圧を計測する。後者のためにベース

圧を計測する。計測点数は多いほど好ましいが、

圧力配管が天秤計測と干渉することを避ける

必要があり、本研究では総圧は17本の総圧管で

構成される総圧レークにより計測し、静圧は3
点、ベース圧は1点の計測点数とした。 

総圧レークは超音速風洞と遷音速風洞で異

なるものが用いられた。超音速風洞で使用した

総圧レークでは総圧管がダクト出口面を17等
分した領域の面積重心に設置されている（図

14）。左右のナセルで45度傾けて計測しており、

流れ場が左右対称であると仮定すると周方向

45度間隔の計測が可能である。図14において、

インテークダクトの半径は25.5 mmであり、内

側総圧レークを半径r1（=13.06 mm）上の総圧管

で構成さるものとし、外側総圧レークを半径r2
（=21.64 mm）上の総圧管で構成されるものと

する。ここで、インテークは機体軸に対して60
度傾いた状態で統合されている。インテーク対

称面を0度とし、左舷ナセルを機体後方からみ

て反時計まわりが正となる周方向角度をθと

定義する。 
遷音速風洞で使用した総圧レークは図15に

示すようにI字型のレークであり、θ=45度の位

置に総圧管が配置されている。表2に示すよう

に、中心点における総圧管以外は半径方向に等

間隔に総圧管が配置されている。なお、左右の

レークで総圧管の半径方向位置を変えており、

流れ場が左右対称であると仮定すると半径方

向に9点の計測が可能である。これは第3章で示

すように、先行して実施した超音速風洞での試

験結果より、アニュラープラグを利用した場合

にはインテークダクト出口面の流れ場が軸対

称的となり、周方向よりも半径方向に細かく計

測するほうが高精度化されると判断したため

である。 
 

 
図14. 総圧レーク（超音速風洞試験）7) 

 

 
図15. 総圧レーク（遷音速風洞試験） 

 
表2. 総圧レーク（遷音速風洞試験） 

 
 

インテークダクト出口面における静圧は右

左舷レーク 右舷レーク
No. 半径, mm No. 半径, mm

1 0.00 2 6.18
4 8.66 3 6.18
5 8.66 6 11.13
8 13.61 7 11.13
9 13.61 10 16.08
12 18.55 11 16.08
13 18.55 14 21.03
16 23.50 15 21.03
17 23.50
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で構成さるものとし、外側総圧レークを半径r2
（=21.64 mm）上の総圧管で構成されるものと

する。ここで、インテークは機体軸に対して60
度傾いた状態で統合されている。インテーク対

称面を0度とし、左舷ナセルを機体後方からみ

て反時計まわりが正となる周方向角度をθと

定義する。 
遷音速風洞で使用した総圧レークは図15に

示すようにI字型のレークであり、θ=45度の位

置に総圧管が配置されている。表2に示すよう

に、中心点における総圧管以外は半径方向に等

間隔に総圧管が配置されている。なお、左右の

レークで総圧管の半径方向位置を変えており、

流れ場が左右対称であると仮定すると半径方

向に9点の計測が可能である。これは第3章で示

すように、先行して実施した超音速風洞での試

験結果より、アニュラープラグを利用した場合

にはインテークダクト出口面の流れ場が軸対

称的となり、周方向よりも半径方向に細かく計

測するほうが高精度化されると判断したため

である。 
 

 
図14. 総圧レーク（超音速風洞試験）7) 

 

 
図15. 総圧レーク（遷音速風洞試験） 

 
表2. 総圧レーク（遷音速風洞試験） 

 
 

インテークダクト出口面における静圧は右

左舷レーク 右舷レーク
No. 半径, mm No. 半径, mm

1 0.00 2 6.18
4 8.66 3 6.18
5 8.66 6 11.13
8 13.61 7 11.13
9 13.61 10 16.08
12 18.55 11 16.08
13 18.55 14 21.03
16 23.50 15 21.03
17 23.50

 

 

舷ナセルのθ=0度、±120度に対応するダクト

壁面（ダクト出口の5 mm上流）に設けられた静

圧孔で計測した。なお、右舷ナセルではθは右

舷ナセルを後方から見て時計回りが正となる。

ベース圧は右舷ナセルのθ=180度のベース面

に設けられた静圧孔で計測した。 
ダイバータ抵抗とナセル衝撃波干渉抵抗を

直接的に計測することが困難であることから、

本研究ではダイバータ静圧とナセル衝撃波が

干渉する主翼上面静圧を計測し、CFD解析によ

る設計を検証することとした。右舷側のダイバ

ータ側面上には内舷側と外舷側にそれぞれ流

れ方向3点の静圧孔が設けられている。流れ方

向の位置は内舷側と外舷側で同じ位置であり、

これを図16に示す（図中のxは図10においてノ

ーズを短縮する前のノーズ先端が原点である）。

ダイバータ高さ方向の位置は、それぞれの流れ

方向位置におけるダイバータ高さの中点に配

置されている。主翼上面には同一スパン上に4
点の静圧孔が配置されている（図16）。最も上流

の静圧孔はナセル衝撃波の影響を受けない位

置とし、後流側3点はナセル衝撃波の影響を受

ける位置とした。 
 

 
図16. ダイバータと主翼上面の静圧孔位置4) 

 
3. 超音速風洞試験 

風洞試験はJAXAの1m x 1m超音速風洞で実

施した。試験マッハ数は1.6、単位レイノルズ数

は25.5x106 [1/m]である。迎角はたわみ補正後の

値として0度、2.1度、3.7度の3点である。横滑り

角は0度であり、インテークダクト出口面にお

ける総圧計測が左右対称な流れ場を想定して

いること（2.3.3項）に対応した。流量調整プラ

グの開度は70%、75%、80%、85%とした。空力

係数は基準面積をQSST3.2次形状の主翼面積

（175 m2）の3%スケール（0.1575 m2）として計

算した。 
 

3.1. スピレージ抵抗 
3.1.1. データ処理 

2.2項で示したように、天秤計測値にベース抵

抗補正と内部抵抗補正を行うことでスピレー

ジ抵抗が得られる。具体的には以下に従ってデ

ータ処理を行っている。 
まず、内部抵抗補正は以下の式により行う。 
 

𝐶𝐶𝐶𝐶𝐴𝐴𝐴𝐴 = 𝐶𝐶𝐶𝐶𝐴𝐴𝐴𝐴,𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏 − ∆𝐶𝐶𝐶𝐶𝐴𝐴𝐴𝐴,𝑖𝑖𝑖𝑖𝑏𝑏𝑏𝑏𝑖𝑖𝑖𝑖 (7) 
𝐶𝐶𝐶𝐶𝑁𝑁𝑁𝑁 = 𝐶𝐶𝐶𝐶𝑁𝑁𝑁𝑁,𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏𝑏 − ∆𝐶𝐶𝐶𝐶𝑁𝑁𝑁𝑁,𝑖𝑖𝑖𝑖𝑏𝑏𝑏𝑏𝑖𝑖𝑖𝑖 (8) 
 
ここで、CAは軸力係数、CNは垂直力係数であ

り、風洞の計測システム内でベース抵抗補正

が施された値である。添え字balanceは天秤計

測値を示す。また、intは内部抵抗補正量を示

し、これは有次元量で以下のように表せる。 
 
∆𝐴𝐴𝐴𝐴𝑖𝑖𝑖𝑖𝑏𝑏𝑏𝑏𝑖𝑖𝑖𝑖 = 𝜌𝜌𝜌𝜌0𝑈𝑈𝑈𝑈02𝐴𝐴𝐴𝐴0 cos 𝛼𝛼𝛼𝛼 𝛼𝛼𝛼𝛼𝛼 𝑏𝑏𝑏𝑏{(𝑝𝑝𝑝𝑝𝑏𝑏𝑏𝑏 − 𝑝𝑝𝑝𝑝0) + 𝜌𝜌𝜌𝜌𝑏𝑏𝑏𝑏𝑈𝑈𝑈𝑈𝑏𝑏𝑏𝑏2} (9) 
∆𝑁𝑁𝑁𝑁𝑖𝑖𝑖𝑖𝑏𝑏𝑏𝑏𝑖𝑖𝑖𝑖 = 𝜌𝜌𝜌𝜌0𝑈𝑈𝑈𝑈02𝐴𝐴𝐴𝐴0 sin 𝛼𝛼𝛼𝛼 (10) 
 
ここでρは密度、Uは速度、Aは流管断面積、α

は迎角、pは静圧である。添え字の0は一様流、

eはインテークダクト出口を示す。無次元量で

は以下のように表せる。 
 
∆𝐶𝐶𝐶𝐶𝐴𝐴𝐴𝐴,𝑖𝑖𝑖𝑖𝑏𝑏𝑏𝑏𝑖𝑖𝑖𝑖 = 2

𝑆𝑆𝑆𝑆𝑤𝑤𝑤𝑤
�𝐴𝐴𝐴𝐴0 cos 𝑎𝑎𝑎𝑎 𝑎 𝐴𝐴𝐴𝐴𝑒𝑒𝑒𝑒

𝜌𝜌𝜌𝜌0𝑈𝑈𝑈𝑈02
{(𝑝𝑝𝑝𝑝𝑏𝑏𝑏𝑏 − 𝑝𝑝𝑝𝑝0) + 𝜌𝜌𝜌𝜌𝑏𝑏𝑏𝑏𝑈𝑈𝑈𝑈𝑏𝑏𝑏𝑏2}� (11) 

∆𝐶𝐶𝐶𝐶𝑁𝑁𝑁𝑁,𝑖𝑖𝑖𝑖𝑏𝑏𝑏𝑏𝑖𝑖𝑖𝑖 = 2𝐴𝐴𝐴𝐴0
𝑆𝑆𝑆𝑆𝑤𝑤𝑤𝑤

sin 𝛼𝛼𝛼𝛼 (12) 
 
ここで、Swは基準面積である。本式を適用する

ために、まずインテークダクト出口マッハ数

（Me）を計算する。 
 

𝑀𝑀𝑀𝑀𝑏𝑏𝑏𝑏 = ��0.41726 + 0.7767 �𝑝𝑝𝑝𝑝𝑡𝑡𝑡𝑡,𝑒𝑒𝑒𝑒
𝑝𝑝𝑝𝑝𝑠𝑠𝑠𝑠,𝑒𝑒𝑒𝑒

− 1� − 0.0989

�
𝑝𝑝𝑝𝑝𝑡𝑡𝑡𝑡,𝑒𝑒𝑒𝑒
𝑝𝑝𝑝𝑝𝑠𝑠𝑠𝑠,𝑒𝑒𝑒𝑒

−1�
�    

�𝑝𝑝𝑝𝑝𝑠𝑠𝑠𝑠,𝑒𝑒𝑒𝑒
𝑝𝑝𝑝𝑝𝑡𝑡𝑡𝑡,𝑒𝑒𝑒𝑒

≤ 0.528�     (13) 

 

𝑀𝑀𝑀𝑀𝑏𝑏𝑏𝑏 = � 2
𝛾𝛾𝛾𝛾𝛾𝛾

��𝑝𝑝𝑝𝑝𝑡𝑡𝑡𝑡,𝑒𝑒𝑒𝑒
𝑝𝑝𝑝𝑝𝑠𝑠𝑠𝑠,𝑒𝑒𝑒𝑒
�
𝛾𝛾𝛾𝛾𝛾𝛾
𝛾𝛾𝛾𝛾
− 1�   �𝑝𝑝𝑝𝑝𝑠𝑠𝑠𝑠,𝑒𝑒𝑒𝑒

𝑝𝑝𝑝𝑝𝑡𝑡𝑡𝑡,𝑒𝑒𝑒𝑒
> 0.528� (14) 

 
ここで、pt,eとps,eはそれぞれ風洞試験で計測され

たインテークダクト出口面の総圧と静圧であ

る。なお、総圧は17点の総圧計測結果の単純平

均とし、静圧は3点の静圧計測結果の単純平均

とする。得られた出口マッハ数を基に等エント

ロピー関係式と状態方程式からインテークダ

クト出口面での密度と速度が計算され、流量が

得られる。A0は連続の式に基づき、インテーク

ダクト出口面の流量から計算される。 

y=95mm

50%c
86%c

x=1110mm

x=1140mm

x=1170mm

ダイバータ静圧孔

※y,zはダイバータ高さ方向の中点
※ダイバータの左右両側に設定

80%c 92%c主翼上面静圧孔：
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3.1.2. 計測結果 
プラグ開度毎の抵抗計測結果を図17に示す。 

 
(a) 内部抵抗補正前（センターボディ） 

 

 
(b) 内部抵抗補正後（センターボディ） 

 

 
(c) 内部抵抗補正前（アニュラー） 

 

 
(d) 内部抵抗補正後（アニュラー） 

図17. ドラッグポーラ 

センターボディプラグでは、内部抵抗を補正

することでプラグ開度が小さいほど抵抗が増

加する、つまり、スピレージ抵抗が増加するこ

とがわかる。しかし、本来は最も抵抗が小さく

なると考えられるプラグ開度100%（フロースル

ー状態）での抵抗がプラグ開度を小さくした状

態の抵抗よりも大きくなっている。この傾向は

アニュラープラグを用いた計測結果でも同様

である。 
インテークの作動状態としては、プラグ開度

85%と100%では超臨界で、プラグ開度80%以下

では亜臨界となることを確認している（3.2、3.3
項）。よって、本来であればプラグ開度85%と

100%は同じドラッグポーラとなり、これよりも

プラグ開度を小さくすると抵抗が増加するこ

ととなる。これらの結果より、ここで適用した

内部抵抗補正が正しく機能していない可能性

が考えられるため、次項では風洞試験計測結果

とCFD解析の対比を行い、CFD解析を援用した

内部抵抗補正について検討する。 
 
3.1.3. 風洞試験と CFD の対比 5, 7) 

内部抵抗補正にはインテークダクト出口面

での総圧および静圧が必要となる（3.1.1項）。処

理に用いる総圧（17 点計測）および静圧（3 点
計測）は、計測値を平均したものを代表値とし

て処理に用いるが、この時、ダクト出口面での

面平均値と風洞試験での離散的な圧力計測値

の平均がほぼ一致している必要がある。そのた

めには、ダクト出口面での圧力がゆるやかな分

布になっていることが望ましい。本項ではイン

テークダクト出口面での圧力分布を CFD解析

で確認し、次項ではスピレージ抵抗を精度よく

評価するためのデータ処理方法を検討する。な

お、CFD解析手法については文献5)に示されて

いる。 
CFD解析による総圧分布を図18に示す。ここ

ではプラグ開度80%のセンターボディプラグと

アニュラープラグを適用している。迎角は巡航

迎角3.5度に近い風洞試験計測点である3.7度と

した。図18(a)はインテークダクト出口面におけ

る総圧分布であり、ここではこれを一様流総圧

で無次元化した総圧回復率を示している。図

18(b)はインテーク対称面（θ=0度）でのマッハ

数分布である。センターボディプラグの場合、

プラグの後流で総圧損失が発生するため、図

18(a)ではプラグが設置されるインテーク対称
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面において大きな総圧低下が見られる。アニュ

ラープラグの場合、プラグが軸対称形状である

ため、同心円状の総圧分布となっている。なお、

半径方向外側の総圧が低く、内側が高いのは、

図18(b)で示すようにプラグ後端で発生する衝

撃波の影響である。また、θ=220度付近でプラ

グ形状にかかわらず総圧が低下しているが、こ

れはダイバータで除去しきれなかった機体表

面上の境界層が原因と考えられる。 
 

 
(a) 総圧分布（ダクト出口面） 

 

 
(b) マッハ数分布（インテーク対称面） 

図18. CFD解析結果（総圧、マッハ数分布）5, 7) 
 

インテークダクト出口総圧の風洞試験結果

との比較を図19に示す。風洞試験において総圧

管上流のマッハ数が超音速の場合、計測される

圧力は総圧管上流で形成される垂直衝撃波の

影響を含んだ総圧（ピトー圧）となるため、CFD
解析でもこれに応じてピトー圧を計算して風

洞試験結果との比較を行っている。プラグ形状

にかかわらずおおむねCFD解析結果と風洞試

験結果が一致しているといえる。ただし、セン

ターボディプラグの場合、特に内側レークと中

心点におけるプラグ後流（θ=0度）の総圧損失

に違いが見られる。原因としては風洞試験にお

ける総圧レークの位置決め精度の影響や、CFD
解析における後流部の解析精度の影響が考え

られる。 
 

 
図19. インテークダクト出口面の総圧分布5, 7) 

 
CFD解析によるインテークダクト出口面に

おける静圧分布を図20に示す。アニュラープラ

グの場合、図18(a)の総圧分布と同様にプラグ後

端で発生する衝撃波による高圧部とこの影響

を受けない低圧部が存在する。センターボディ

プラグの場合、プラグ後流はより複雑な流れ場

となっており、支持ブレード／センターボディ

後端で発生する衝撃波によりθ=0度近傍では

圧力が高まる。このように、インテークダクト

出口面の静圧は半径方向に分布を持っている

が、風洞試験ではダクト壁面でのみ静圧を計測

している。その比較を図21に示す。アニュラー

プラグの場合、おおむねCFD解析結果と風洞試

験結果が一致している。しかし、センターボデ

ィプラグの場合、インテーク対称面（θ=0度）

の静圧に相違が見られる。これは以下に示すよ

うに総圧管の影響と考えられる。図18(b)で示し

たように、支持ブレード後流では超音速域まで

加速するための助走距離が長く、特にダクト壁

面では境界層の影響もありダクト出口におい

て亜音速流となっている。この部位に総圧管を
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設置したために、その直近の静圧計測では流れ

場が閉塞されたと感じて静圧が上昇したもの

と考えられる。こうしたことから、次項で示す

CFD解析結果を援用したスピレージ抵抗計算

において、センターボディプラグの場合にはθ

=0度での静圧計測結果は用いないこととした。 
 

 
図20. CFD解析結果（静圧分布）5, 7) 

 

 
図21. インテークダクト出口面の静圧分布5) 

 
3.1.4. CFD 解析を援用した内部抵抗補正 5, 7) 

CFD解析結果がおおむね風洞試験結果と一

致するため、CFD解析を援用した内部抵抗補正

について検討する。 
インテークダクト出口面のピトー圧と静圧

分布が均一ではないため、ここでは各総圧管が

担当する領域毎に内部抵抗補正を行い、これら

を足し合わせることとした。例えば、総圧管P06
（図14）が担当する領域はダクト出口面積を17
等分したうちのθ=0度を含むダクト壁面側の

領域である（図22）。この領域では境界層やセン

ターボディプラグの後流のために圧力分布は

均一ではなく（図18(a)）、この領域のピトー圧を

総圧管で計測されたピトー圧で代表させるの

は適切ではない。このため、風洞試験で計測さ

れた圧力をCFD解析で得られる圧力分布情報

を基に補正する。 
 

 
図22. 総圧管の担当領域 

 
まずピトー圧については、CFD解析結果より

総圧管P06が担当する領域の平均ピトー圧を取

得し、CFD解析で得られる総圧管P06の位置で

のピトー圧に対する比を計算する。この比を風

洞試験で計測されたピトー圧と掛け合わせた

ものをこの領域でのピトー圧とする。静圧につ

いても同様であり、まずCFD解析結果より総圧

管P06が担当する領域の平均静圧を取得する。

つぎにCFD解析で得られる静圧孔位置（センタ

ーボディプラグの場合はθ=±120度、アニュラ

ープラグの場合はθ=0, ±120度）での平均静圧

を取得する。これらの比（総圧管担当領域の平

均値／静圧孔位置の平均値）を風洞試験で計測

された平均静圧（センターボディプラグの場合

はθ=±120度、アニュラープラグの場合はθ=0, 
±120度）と掛け合わせたものをこの領域での

静圧とする。このように、風洞試験結果では不

足する圧力分布情報をCFD解析により補って

いる。以上により得られたピトー圧と静圧によ

り内部抵抗補正を行う。同様の計算を17本全て

の総圧管に対して行い、これらの和が内部抵抗

補正量となる。なお、センターボディプラグ挿

入時の支持ブレード後流（θ=0度）では、流れ

場（総圧損失量）がCFD解析と風洞試験で異な

り、上記補正を行うとピトー圧が過大に評価さ

れる。このため、センターボディプラグ挿入時

のθ=0度（総圧管P01、P02、P06）ではCFD解析

で得られる総圧管担当領域での平均ピトー圧

をそのまま適用して内部抵抗補正を行う。補正

係数（総圧管担当領域の平均値と風洞試験計測

点の平均値の比率）の一覧をAppendix Aに示す。 
上述の内部抵抗補正により得られるドラッ
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グポーラを図23に示す。 
 

 
(a) センターボディプラグ 

 

 
(b) アニュラープラグ 

図23. ドラッグポーラ（CFD援用） 
 
センターボディプラグの場合、風洞試験計測

結果のみで内部抵抗補正を行った場合（図17）
と同様に、プラグ開度85%の場合の方がフロー

スルー状態よりも抵抗が大きくなっている。一

方、アニュラープラグの場合、プラグ開度100%
と85%のドラッグポーラに大きな差がなく、こ

れよりもプラグ開度を小さくすると抵抗が大

きくなっており、インテークの作動状態を正し

く表しているといえる。 
図24は図23のドラッグポーラを2次関数近似

し、CL=0と巡航迎角（3.5度）での揚力係数にほ

ぼ等しいCL=0.08（風洞試験模型では主翼の一

部を削除したため、QSST3.2次形状での巡航揚

力係数0.15よりも値が小さくなる）におけるス

ピレージ抵抗（フロースルー状態の抵抗からの

差分）を示したものである。 
センターボディプラグの場合、CLにかかわら

ず負のスピレージ抵抗が発生しているが、CFD

解析結果を援用することで風洞試験結果のみ

で内部抵抗補正した場合よりもその絶対値は

小さくなっている。CFD解析による圧力分布情

報を利用することで風洞試験では取得できて

いないインテークダクト表面上の境界層によ

る総圧損失が考慮されるようになったため、ま

た、センターボディや支持ブレード後流の局所

的な総圧損失の過大評価が抑制されたためと

考えられる。 
 

 
(a) CL=0 

 

 
(b) CL=0.08 

図24. スピレージ抵抗（超音速風洞試験） 
 
アニュラープラグの場合、CL=0ではプラグ開

度85%においてスピレージ抵抗が発生しておら

ず、正しくインテークの超臨界状態を表してい

る。しかし、CL=0.08の場合にはプラグ開度85%

‐0.02

0

0.02

0.04

0.06

0.08

0.1

0.016 0.018 0.02 0.022 0.024 0.026

CL

CD

100%

85%

80%

75%

70%

‐0.02

0

0.02

0.04

0.06

0.08

0.1

0.016 0.018 0.02 0.022 0.024 0.026

CL

CD

100%

85%

80%

75%

70%

75 80 85 90 95 100-0.002

-0.001

0

0.001

0.002

0.003

0.004

0.005

プラグ開度, %

ス
ピ
レ
ー

ジ
抵
抗

センターボディ、風洞試験
センターボディ、CFD援用
アニュラー、風洞試験
アニュラー、CFD援用

75 80 85 90 95 100-0.002

-0.001

0

0.001

0.002

0.003

0.004

0.005

プラグ開度, %

ス
ピ
レ
ー

ジ
抵
抗

センターボディ、風洞試験
センターボディ、CFD援用
アニュラー、風洞試験
アニュラー、CFD援用

This document is provided by JAXA.



宇宙航空研究開発機構研究開発資料　JAXA-RM-19-00712

 

 
 

において正のスピレージ抵抗を示している。こ

れは高迎角域でのCFD解析と風洞試験の差に

よるものと考えられる。まず、CFD解析では図

19で示したように、内側レークのピトー圧は迎

角によらず周方向でほぼ一定の値をとる。風洞

試験では、迎角が0度の場合にはCFD解析と同

様の傾向を示すが、迎角が大きくなるにつれて

総圧管P12（θ=135度）のピトー圧が大きくな

り、外側レークで同じ周方向角度の総圧管P16
のピトー圧と同等の値となる（図25）。 
 

 
図25. ピトー圧計測結果 

（アニュラープラグ、内側総圧レーク） 
 
このため、総圧管P12はプラグ後端衝撃波の影

響を受けたピトー圧を計測したと考えられる。

ここで、図20で示したアニュラープラグ後端で

発生する衝撃波は内側レークと近接しており、

衝撃波位置が変化することで計測されるピト

ー圧はプラグ後端衝撃波の影響を受けない値

から受けた値に大きく変化する。総圧管P12に
対する補正係数はCFD解析に基づきプラグ後

端衝撃波の影響を受けないピトー圧により計

算されている。しかし、風洞試験では高迎角域

においてプラグ後端衝撃波の位置がCFD解析

とは異なり、この影響を受けたピトー圧が計測

されたために補正が正しく機能しなかったと

考えられる。 

以上のように、CFD解析結果を援用すること

で風洞試験計測結果のみで内部抵抗補正を行

った場合よりも高精度にスピレージ抵抗を評

価可能なことがわかった。また、プラグ形状に

よりスピレージ抵抗の評価結果が変化するこ

とがわかった。センターボディプラグ後流は局

所的に大きな不均一性を持つ流れ場となり、こ

の領域におけるCFD解析と風洞試験の不一致

がスピレージ抵抗評価に悪影響を及ぼしてい

る。アニュラープラグの場合、その後流はプラ

グ後端衝撃波の影響を受ける部分と受けない

部分に2分されるが、流れ場はほぼ同心円状で

あり、プラグ後流の不均一性はセンターボディ

プラグのものよりも小さいといえる。本研究で

は、内側レークがプラグ後端衝撃波位置に近接

し、総圧管がこの衝撃波の影響を受けるか否か

がCFD解析と風洞試験で異なり、補正が一部の

条件で正しく機能しなかった。内側レークをプ

ラグ後端衝撃波から遠ざけることでより高精

度にスピレージ抵抗が評価可能と考えられる。 
 
3.2. ダイバータ抵抗 

ダイバータ側面での静圧計測結果を図26に
示す。ここでは迎角3.7度におけるセンターボデ

ィプラグでの計測結果を示している（図中のマ

ーカー）。同図にはCFD解析結果を合わせて示

している（図中の実線）。なお、自動格子生成ツ

ールを用いてCFD解析用の格子を作成してお

り、ダイバータとナセルの接合部、また、ダイ

バータと胴体の接合部において滑らかな格子

になっていない。このためCFD解析による静圧

分布は波状となっている。 
風洞試験計測結果ではプラグ開度100%と

85%で同じ静圧分布となっている。このため、

プラグ開度85%ではインテークが超臨界状態で

あると考えられる。これはCFD解析結果でも同

様であり、プラグ開度100%と85%でインテーク

対称面におけるランプ衝撃波パターンが同一

であることを確認している。風洞試験計測結果、

CFD解析結果ともにプラグ開度を80%以下とす

ると、流れ方向3点の静圧孔のうち最も後流側

では圧力が上昇している。スピレージにより強

められた衝撃波の影響が表れていると考えら

れる。このように、風洞試験結果とCFD解析結

果でプラグ開度と流れ場の対応が同じである

こと、また静圧の絶対値についても大きな差が

ないことから、CFD解析のダイバータ抵抗評価
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において正のスピレージ抵抗を示している。こ
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よるものと考えられる。まず、CFD解析では図
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図25. ピトー圧計測結果 

（アニュラープラグ、内側総圧レーク） 
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が妥当であると判断した。 
 

 
(a) プラグ開度100% 

 

 
(b) プラグ開度85% 

 

 
(c) プラグ開度80% 

 

 
(d) プラグ開度75% 

図26. ダイバータ側面静圧計測結果 
 

3.3. ナセル衝撃波干渉抵抗 
主翼上面での静圧計測結果を図27に示す。こ

こでは迎角3.7度におけるセンターボディプラ

グでの計測結果を示している（図中のマーカ

ー）。同図にはCFD解析結果を合わせて示して

いる（図中の実線）。 
 

 
(a) プラグ開度100% 

 

 
(b) プラグ開度85% 

 

 
(c) プラグ開度80% 

 

 
(d) プラグ開度75% 

図27. 主翼上面静圧計測結果 
 
ダイバータ側面での静圧計測結果と同様に、プ

ラグ開度100%と85%で静圧分布は同じであり、こ

の結果からもプラグ開度85%ではインテークが超

臨界状態であると考えられる。インテークが亜臨界

状態となるプラグ開度80%以下では、スピレージの

増加に伴いランプ最終衝撃波が上流側に移動し、

主翼上面との干渉位置も前進する。この結果、上

流側から2番目の静圧孔ではプラグ開度が小さく

なるほど圧力が上昇する。上流側から3番目の静

圧孔でも同様の傾向を示すが、静圧の変化量は
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小さい。このような結果はCFD解析結果でも同様

である。よって、CFD解析の衝撃波干渉抵抗評価

が妥当であると判断した。 
 

4. 遷音速風洞試験 
亜音速域を含めた非設計マッハ数域におけ

るスピレージ抵抗計測を目的とした風洞試験

を、JAXAの2m x 2m遷音速風洞で実施した。試

験マッハ数は0.8から1.4とし、単位レイノルズ

数は10x106 [1/m]である（集合胴総圧は80 kPa）。
迎角はマッハ0.9以下の場合、-4、-2、0、1、2、
4、6、8度とし、マッハ0.9より高速域では-2、0、
1、2、4、6度とした。横滑り角は超音速風洞試

験と同様に0度である。流量調整プラグはアニ

ュラープラグとし、その開度は60%、70%、75%、

80%、85%とし、このうち60%はマッハ0.8のみ

で計測した。 
風洞試験は2017年度と2018年度に実施した。

2017年度の試験は超音速風洞試験と同じ総圧

レークとデータ処理（CFD援用）手法を適用し

た6)。この成果を踏まえ、2018年度には総圧レー

クやデータ処理手法を見直して高精度化を実

現した。ここでは2018年度の風洞試験結果をま

とめる。 
 
4.1. データ処理 

2018年度に実施した遷音速風洞試験では総

圧レークやデータ処理手法について3点の変更

を行った。これを以下に示す。 
 

4.1.1. 基準プラグ開度の変更 
2017年度に実施した遷音速風洞試験では超

音速風洞試験と同様に、プラグ開度100%（フロ

ースルー状態）を基準としてスピレージ抵抗を

評価した。しかし、インテークダクト出口付近

が亜音速となる場合、プラグ開度100%の条件で

はCFD解析において亜音速ディフューザーで

の大規模剥離が発生した（図28、超音速風洞試

験で用いた総圧レークを適用）。この剥離状況

が風洞試験とCFD解析で大きく異なり、2017年
度の遷音速風洞試験では3.1.4項で示したCFD
の援用が正しく機能しなかった。プラグ開度

85%において本剥離は解消されないものの緩和

されること、また、エンジン最大流量条件をカ

バー可能であることから、プラグ開度85%を基

準としてスピレージ抵抗を評価することとし

た。 

 
図28. インテーク対称面マッハ数分布 

 
4.1.2. 総圧レーク形状の変更 

超音速風洞試験の結果、流量調整プラグはそ

の後流の流れ場がより均一になる形状が好ま

しく、センターボディプラグとアニュラープラ

グを比較すると、後者が好ましいという結果で

あった。このため、遷音速風洞試験ではアニュ

ラープラグを適用する。アニュラープラグは軸

対称形状であり、インテークダクト出口面の流

れ場も軸対称性が強いものとなる（図18(a)、図

20）。従って、総圧分布は周方向分布よりも半径

方向分布をより詳細に計測することが精度向

上につながると考えられる。こうしたことから

2018年度の遷音速風洞試験では2.3.3項で示し

たI字の総圧レークを用いて計測した。なお、図

18(a)で示した機体表面上の境界層に起因する

と考えられる220度付近での総圧低下は遷音速

域でも見られる。このため、これを計測できる

ようにI字レークはθ=45、225度方向に設定し

た。また、超音速風洞試験で用いた十字総圧レ

ークでは、CFD援用において各総圧管が等しい

面積（インテークダクト出口面積の1/17）を担

当していたが、I次総圧レークでは総圧管毎に担

当する面積が異なる。2.3.3項の表2で示したよ

うに、総圧管はインテークダクト出口面の中心

点を除き同一の半径方向位置に2本配置されて

いる。片方の総圧管（中心点（P01）を除く奇数

番号の総圧管）はθが-45度から135度の範囲を

担当し、もう片方の総圧管（偶数番号の総圧管）

はθが135度から315度までを担当する（図29）。
各総圧管が担当する面積についてインテーク

ダクト出口面積に対する比率を表3に示す。本

面積比率とAppendix Aに示すCFD援用における

補正係数を用いて各総圧管担当範囲において

内部抵抗が補正される。 
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図29. CFD援用における総圧管の担当範囲 

 
表3. CFD援用における総圧管の担当面積比率 

 
 
4.1.3. CFD 援用手法の変更 
超音速風洞試験では総圧と静圧に対して

CFD解析結果を援用した。遷音速風洞試験では

2018年度の計測結果を基に静圧のみCFD結果

を援用することとした。詳細については4.2項に

おいて計測結果と合わせて記述する。 
 
4.2. スピレージ抵抗 
4.2.1. CFD 解析結果との対比 
超音速域での総圧計測結果を図30、これに対

応するCFD解析結果を図31に示す。ここでマッ

ハ数は1.4、迎角は0度、プラグ開度は85%、Rは
インテークダクト出口半径、rは総圧管の半径

方向位置である。外舷側（半径方向位置（r/R）
が-1付近）では内舷側（r/Rが1付近）よりも高い

ピトー圧が計測されている。これはCFD解析結

果でも同様である。図31では、内弦側において

外舷側よりも発達した機体表面上の境界層が

インテークに流入し、これがインテークダクト

内の最終衝撃波と干渉することで境界層が剥

離する様子が見られる。この剥離が風洞試験で

も発生して内弦側の圧力が低下したと考えら

れるが、この剥離の度合いが風洞試験とCFD解

析で異なったため、図30のような圧力損失の差

が発生したと考えられる。なお、インテークダ

クト内の最終衝撃波はプラグ開度に関わらず

発生するため、このようなピトー圧の低下もプ

ラグ開度に関わらず発生している。 
 

 
図30. 総圧計測結果（M1.4） 

 

 
図31. CFD解析結果（M1.4） 

 
亜音速域での総圧計測結果を図32、これに対

応するCFD解析によるインテーク対称面のマ

ッハ数分布を図33に示す。マッハ数は0.8、迎角

は0度、プラグ開度は80%、85%である。プラグ

開度85%の場合、図31と同様に衝撃波に起因す

る剥離が見られ（図33）、この剥離がCFD解析で

は過大評価されて風洞試験計測結果よりも圧

力損失が大きくなっている（図32）。一方、プラ

グ開度80%ではディフューザー内に衝撃波が発

生しないため、衝撃波に起因する剥離は見られ

ないものの、アニュラープラグの後方部（断面

積拡大部）で剥離が生じている（図33）。この剥

離の度合いがCFD解析では過大評価され、風洞

試験計測結果よりも総圧損失が大きくなって

いると考えられる（図32）。 
以上のように、超音速域、亜音速域ともに境

界層剥離に起因する圧力損失が風洞試験と

CFD解析で異なっている。ここで、インテーク

ダクト出口面の総圧分布はこの剥離の影響を

受ける部位以外では軸対称的である。また、風

洞試験では剥離の影響を受ける部位を含めて

半径方向の分布を超音速風洞試験時よりも詳

θ
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左舷ナセルを後方から見た図

○：左舷レーク総圧管
●：右舷レーク総圧管（左舷へ投影）
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細に計測できている。こうしたことから、CFD
を援用した内部抵抗補正において、総圧の補正

は実施せず、風洞試験計測結果をそのまま用い

ることとした。しかし、一様流が超音速の場合、

インテークダクト出口面の静圧分布はプラグ

後端衝撃波の影響のため一様な分布ではなく

（図31）、これは風洞試験では計測できていな

い。このため、静圧については超音速風洞試験

と同様のCFDを援用した補正を行うこととし

た。 
 

 
図32. 総圧計測結果（M0.8） 

 

 
図33. CFD解析結果（M0.8） 

 
4.2.2. スピレージ抵抗評価結果 
スピレージ抵抗評価結果を図34に示す。ここ

では迎角0、2、4度での計測データに対して内部

抵抗補正を実施している。 
 

 
(a) 内部抵抗補正前（マッハ1.4） 

 

 
(b) 内部抵抗補正後（マッハ1.4） 

 

 
(c) 内部抵抗補正前（マッハ1.2） 

 

 
(d) 内部抵抗補正後（マッハ1.2） 
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細に計測できている。こうしたことから、CFD
を援用した内部抵抗補正において、総圧の補正

は実施せず、風洞試験計測結果をそのまま用い

ることとした。しかし、一様流が超音速の場合、

インテークダクト出口面の静圧分布はプラグ

後端衝撃波の影響のため一様な分布ではなく

（図31）、これは風洞試験では計測できていな

い。このため、静圧については超音速風洞試験

と同様のCFDを援用した補正を行うこととし

た。 
 

 
図32. 総圧計測結果（M0.8） 

 

 
図33. CFD解析結果（M0.8） 

 
4.2.2. スピレージ抵抗評価結果 
スピレージ抵抗評価結果を図34に示す。ここ

では迎角0、2、4度での計測データに対して内部

抵抗補正を実施している。 
 

 
(a) 内部抵抗補正前（マッハ1.4） 

 

 
(b) 内部抵抗補正後（マッハ1.4） 

 

 
(c) 内部抵抗補正前（マッハ1.2） 

 

 
(d) 内部抵抗補正後（マッハ1.2） 
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(e) 内部抵抗補正前（マッハ0.95） 

 

 
(f) 内部抵抗補正後（マッハ0.95） 

 

 
(g) 内部抵抗補正前（マッハ0.8） 

 

 
(h) 内部抵抗補正後（マッハ0.8） 
図34. ドラッグポーラ（続き） 

 

亜音速域では内部抵抗が未補正であると、プ

ラグ開度80%での抵抗がプラグ開度85%での抵

抗よりも小さくなっている。しかし、内部抵抗

補正を行うことで超音速域を含めてプラグ開

度が小さいほど抵抗が増加しており、スピレー

ジの現象を正しく捉えられているといえる。 
図35にプラグ開度85%での抵抗値を基準とし

た各マッハ数でのスピレージ抵抗を示す。ここ

では迎角を0度としている。前述の通り、プラグ

開度を小さくすることでスピレージ抵抗が増

加している。なお、マッハ0.8のプラグ開度60%
ではプラグ開度に対する抵抗増加量の感度が

プラグ開度70%以上のデータとは異なっている。

静圧に対する補正係数を設定したCFD解析で

は、図33で示したように流量調整プラグの後方

部（断面積拡大部）で境界層剥離が発生してい

る。マッハ0.8、プラグ開度60%の条件ではこの

剥離が安定せずに振動的な解となっており、適

切な補正ができていないと考えられる。 
 

 
図35. スピレージ抵抗（遷音速風洞試験） 
 
以上のように、①インテークダクト内の剥離

を考慮した基準プラグ開度の変更、②アニュラ

ープラグに合わせた総圧レークの改修、③イン

テークダクト出口面の流れ場に合わせたCFD
解析結果の援用、が有効に機能したと考える。 
 

5. 推力-抗力収支計算 
風洞試験で得られたスピレージ抵抗等を基にエ

ンジンインストール性能を評価し、機体抵抗との収

支を計算する。 
 
5.1. エンジンインストール性能評価 

対象とするエンジンは S4 事業で ICAO 基準の

Chapter14 適合のために諸元設定されたもので
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1 基当たり地上静止状態で 13.5 ton である。 
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エンジンインストール性能を評価する際に考慮

した項目は、インテーク総圧回復率とスピレージ抵

抗である。インテーク総圧回復率は風洞試験では

計測していないため、ここでは CFD 解析結果を適

用する。なお、CFD 解析手法は文献 1)に示して

いる。また、スピレージ抵抗は風洞試験において

基準プラグ開度での抵抗値からの差分値として評

価している。このため、スピレージ抵抗の基準状態

における絶対値は文献 1)で示したCFD解析結果

を適用し、このスピレージ抵抗値からの差分が風

洞試験結果を用いて評価される。 
CFD 解析で得られたマッハ数毎のインテーク総

圧回復率を図 36 に示す。横軸はエンジンに供給

される空気流量とインテーク捕獲面積を通過する

空気流量との比（MFRENG）である。 
 

 
図 36. 総圧回復率（CFD 解析結果） 

 

 
図 37. スピレージ抵抗（風洞試験計測結果） 

 
風洞試験で得られたマッハ数毎のスピレージ抵

抗を図37に示す。ここでは迎角を0度としている。

第 3、4 章ではプラグ開度を横軸としてスピレージ

抵抗を示していたが、ここではMFRENGを横軸とし

ている。なお、MFRENGは第 3、4章で示したCFD
解析を援用して得られる値である。また、第3、4章

ではエンジン 2 基分のスピレージ抵抗を示してい

たが、ここではエンジン 1 基当たりのインストール

推力を計算するため、1 基分のスピレージ抵抗を

示している。つぎに、図 37 のスピレージ抵抗を 1
次関数で近似し、その勾配を取得する。これにより

MFRENG を変化させたときのスピレージ抵抗の増

加量が計算できる（表 4）。なお、図 37 において、

マッハ 0.95 と 0.8 では、プラグ開度 85%での

MFRENGがプラグ開度 80%での値よりも小さくなっ

ている。これは、図 33 で示した亜音速ディフュー

ザー内の剥離に起因していると考えられる。このた

め、マッハ 0.95 と 0.8 ではプラグ開度 85%のデー

タを除外して表 4 を作成した。つぎに、CFD 解析

により基準となるスピレージ抵抗の絶対値を評価し

た。図 38 のモデル作成法で示すように、CFD 解

析で得られるスピレージ抵抗値に表 4 で示した感

度を考慮することでスピレージ抵抗モデルが得ら

れる（図 38）。 
 
表 4. スピレージ抵抗の空気流量に対する感度 

マッハ数 ΔCDspill/ΔMFRENG 
1.6 -0.0125 
1.4 -0.0140 
1.2 -0.0111 

0.95 -0.0065 
0.8 -0.0088 

 

 
 

 
図 38. スピレージ抵抗モデル 
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エンジンインストール性能を評価する際に考慮

した項目は、インテーク総圧回復率とスピレージ抵

抗である。インテーク総圧回復率は風洞試験では

計測していないため、ここでは CFD 解析結果を適

用する。なお、CFD 解析手法は文献 1)に示して

いる。また、スピレージ抵抗は風洞試験において

基準プラグ開度での抵抗値からの差分値として評

価している。このため、スピレージ抵抗の基準状態

における絶対値は文献 1)で示したCFD解析結果

を適用し、このスピレージ抵抗値からの差分が風

洞試験結果を用いて評価される。 
CFD 解析で得られたマッハ数毎のインテーク総

圧回復率を図 36 に示す。横軸はエンジンに供給

される空気流量とインテーク捕獲面積を通過する

空気流量との比（MFRENG）である。 
 

 
図 36. 総圧回復率（CFD 解析結果） 

 

 
図 37. スピレージ抵抗（風洞試験計測結果） 
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抵抗を示していたが、ここではMFRENGを横軸とし
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推力を計算するため、1 基分のスピレージ抵抗を

示している。つぎに、図 37 のスピレージ抵抗を 1
次関数で近似し、その勾配を取得する。これにより

MFRENG を変化させたときのスピレージ抵抗の増

加量が計算できる（表 4）。なお、図 37 において、

マッハ 0.95 と 0.8 では、プラグ開度 85%での

MFRENGがプラグ開度 80%での値よりも小さくなっ

ている。これは、図 33 で示した亜音速ディフュー

ザー内の剥離に起因していると考えられる。このた

め、マッハ 0.95 と 0.8 ではプラグ開度 85%のデー

タを除外して表 4 を作成した。つぎに、CFD 解析

により基準となるスピレージ抵抗の絶対値を評価し

た。図 38 のモデル作成法で示すように、CFD 解

析で得られるスピレージ抵抗値に表 4 で示した感

度を考慮することでスピレージ抵抗モデルが得ら

れる（図 38）。 
 
表 4. スピレージ抵抗の空気流量に対する感度 

マッハ数 ΔCDspill/ΔMFRENG 
1.6 -0.0125 
1.4 -0.0140 
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図 38. スピレージ抵抗モデル 
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図 38 をスピレージ抵抗の等高線として示したもの

を図 39 に示す。図中には想定飛行経路をプロット

しており、上昇中はエンジン 1 基当たり 10 カウント

程度、降下中はエンジン 1 基当たり 20 から 30 カ

ウント程度のスピレージ抵抗を受けることとなる。 
 

 
図 39. スピレージ抵抗の等高線 

 

 
図 40. インストール性能の計算 

 
以上の結果を踏まえ、図 40 に示す流れでエン

ジンインストール性能を評価する。まず、インテー

ク空気流量とエンジン必要空気流量とを整合させ

るため、図 36 の総圧回復率線図とエンジン作動

線との交点（MFRMatch）を計算する。MFRMatch で

の総圧回復率とスピレージ抵抗値をそれぞれη

match、CDspillmatchとする。つぎに、エンジンのアン

インストール性能は総圧回復率を1として推算され

ているため、ηmatch を考慮して性能を低下させる

必要がある。ここでは文献 1)に示したように、総圧

回復率が 1%低下することで推力が 1.47%低下し、

燃費（SFC）が 0.57%悪化することとした。これによ

り図40におけるT_modとSFC_modが得られる。

CDspillmatchについては動圧と基準面積（175m2）

を掛けて有次元量とし、エンジン推力から差し引く

ことでインストール推力が得られる。スピレージ抵

抗を考慮しても単位時間に消費される燃料が変わ

らないように SFC のインストール性能が計算される。 
 
5.2. 推力－抗力収支 

推力－抗力収支計算で対象とする機体形状は、

QSST3.2 次形状をベースとして S4 事業でより高

い技術目標が設定された低騒音性を満足するた

めに改善設計された S4-1.3.4 次形状である（図

41）。主翼面積は 175 m2で QSST3.2 次形状と同

じであるが、先端低ブーム化のためにノーズが延

長され、胴体長は 64 m となっている。なお、設計

マッハ数は 1.6 で不変であるが、設計揚力係数は

0.15から 0.16に変更している。この条件下で自然

層流翼設計の適用により巡航揚抗比8が達成され

る見込みである。 
 

 
図 41. S4-1.3.4 次形状 

 
S4-1.3.4 次形状の空力性能モデルを図 42 に

示す。空力性能は CFD 解析で評価されており、

マッハ 1.2 以上とこれ未満の領域で異なる手法が

用いられている。 
マッハ1.2以上の速度域では非構造格子と構造

格子を組み合わせたハイブリッド格子 9)が用いられ

た。機体近傍の非構造格子は TAS10)で粘性解析

が行われ、機体から離れた位置の構造格子は

UPACS11)で粘性解析が行われた。得られた空力
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性能に対し、今後適用が予定されている自然層流

翼設計による抵抗低減効果を反映し、設計マッハ

数（1.6）、設計揚力係数（0.16）において巡航揚抗

比が 8 となるように CD0を調整した。 
マッハ 1.2 未満の速度域では HexaGrid12)によ

り非構造格子を自動作成し、FaSTAR13)によりオイ

ラー解析を行った。表面摩擦抵抗は別途推算式 14)

により評価した。 
 

 
(a) 圧力抵抗 

 

 
(b) 粘性抵抗 

図 42. S4-1.3.4 次形状の空力性能モデル 
 

以上の空力性能と 5.1 項で示したエンジンイン

ストール性能を合わせ、比余剰パワーを評価した

（図 43）。ここでは機体重量を 67.8 ton、燃料重量

を 32.8 ton とし、燃料を 40%消費した状態の機体

重量で評価している。なお、図 43 の赤で示した点

線はエンジンデータの存在範囲であり、これを逸

脱した領域ではエンジンデータを端点保持として

計算している。 
 

 
図 43. 比余剰パワー 

 

 
 

図 44. 航続距離 
 
上昇開始時（マッハ 0.4、0ft）で 8,000 ft/min、

巡航開始時（マッハ 1.6、49kft）で 2,000 ft/min
の余剰パワーを有しており、加速性能に問題はな

いと考えられる。実際、図 43 において黒線で示し

た飛行経路に沿って積分計算することで、30 分未

満で巡航開始点に上昇・加速可能であることを確
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翼設計による抵抗低減効果を反映し、設計マッハ

数（1.6）、設計揚力係数（0.16）において巡航揚抗

比が 8 となるように CD0を調整した。 
マッハ 1.2 未満の速度域では HexaGrid12)によ

り非構造格子を自動作成し、FaSTAR13)によりオ

イラー解析を行った。表面摩擦抵抗は別途推算式
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(a) 圧力抵抗 

 

 
(b) 粘性抵抗 
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認した。また、S4 事業では航続距離 3,500 nm を

目標としているが、これも実現可能であることを確

認した（図 44）。 
 

6. まとめ 
超音速旅客機の機体／推進系統合設計の成

立性を評価するための風洞試験技術を検討した。

ここでは推力－抗力収支計算の高精度化に取り

組み、スピレージ抵抗等の推進系統合に伴う付加

抵抗を高精度に計測する手法を検討した。スピレ

ージ抵抗計測の高精度化で得られた計測手法

（流量調整プラグの形状、ダクト出口総圧計測レー

クの配置、CFD 解析の援用）に関する知見を以下

にまとめる。 
スピレージ抵抗計測のためには力計測と同時に、

インテークダクトの内部抵抗補正を行うためにダク

ト出口面における総／静圧を計測する必要がある。

力計測との干渉を避けるため圧力計測点数が限ら

れるため、ダクト出口面の圧力分布をいかに偏りの

小さい均一なものとするかが重要となる。本研究で

は流量調整プラグとしてアニュラープラグとセンタ

ーボディプラグを適用した。前者はダクト出口面の

圧力分布が軸対称的となるが、後者はプラグの支

持部後流で局所的な総圧損失が発生する等、偏

りの大きな圧力分布となる。このため、アニュラー

プラグの適用が好ましいと考えられる。 
ダクト出口面の総圧計測について、本研究では

周方向分布も計測可能な十字型の総圧レークと、

半径方向分布の計測に重きを置いた I 字型の総

圧レークを適用した。前述のようにアニュラープラ

グの場合、ダクト出口面の圧力分布が軸対称的と

なるため、アニュラープラグと I 字型総圧レークの

組み合わせが適切と考えられる。 
ダクト出口面の静圧計測について、本研究では

ダクト壁面でのみ静圧を計測した。しかし、超音速

域の計測ではアニュラープラグ後端で発生する衝

撃波のため、ダクト出口面の静圧は均一なものと

はならない。このように、風洞試験では静圧の面情

報が不足したため、風洞試験で得られた点情報を

CFD 解析で得られた面情報を基に補正する手法

を適用した。風洞試験のみで面情報を計測できる

のが好ましいが、これが不足する場合には CFD
解析を援用する手法が有効であると考える。 
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Appendix A. 補正係数について 
 

超音速風洞試験における補正係数 
総圧の補正係数は CFD 解析で得られる総圧管担当領域の平均総圧値と風洞試験計測点での総圧値

の比率である。静圧の補正係数は CFD 解析で得られる総圧管担当領域の平均静圧値と風洞試験計測

点での平均静圧値の比率である。センターボディプラグの補正係数を表 A1 に示す。なお、風洞試験

では迎角について 3 点で計測しているが、補正係数は CFD 解析結果を基に迎角 0 度でのみ設定して

おり、これ以外の迎角においても同じ補正係数を用いることとしている。 
 

表 A1a. 補正係数：センターボディプラグ、マッハ 1.6、迎角 0 度（総圧補正） 

 
注．水色で着色した総圧管 P01, P02, P06 では本補正係数は適用されず、CFD で得られる総圧

で内部抵抗補正が実施される。 
 

表 A1b. 補正係数：センターボディプラグ、マッハ 1.6、迎角 0 度（静圧補正） 

 

プローブ番号 θ[deg] フロースルー 15%プラグ 20%プラグ 25%プラグ 30%プラグ 20%アニュラ
6 0 0.8900 0.8710 0.8493 0.8064 0.7306 0.9467

17 45 0.8834 0.8765 0.8422 0.8991 0.9739 0.9358
7 90 0.8853 0.9424 0.9460 0.9490 0.9298 0.9404

16 135 0.8546 0.9280 0.9336 0.9299 0.9719 0.9332
8 180 0.9095 0.9774 0.9703 0.9705 0.9874 0.9568

15 225 0.9751 0.9880 0.9844 0.9823 0.9515 0.9808
9 270 0.9378 0.9517 0.9630 0.9565 0.9397 0.9356

14 315 0.8888 0.8902 0.8656 0.9480 0.9730 0.9502

プローブ番号 θ[deg] フロースルー 15%プラグ 20%プラグ 25%プラグ 30%プラグ 20%アニュラ
2 0 1.0015 0.9055 0.8817 0.8355 0.7948 1.1077

13 45 1.0040 0.9795 0.9920 0.9794 0.9676 1.1025
3 90 1.0229 1.0189 1.0255 1.0244 1.0232 1.1085

12 135 1.0155 1.0039 1.0103 1.0179 1.0041 1.1093
4 180 0.9859 0.9872 0.9879 0.9933 1.0080 1.1116

11 225 1.0049 1.0177 1.0119 1.0111 0.9997 1.0081
5 270 1.0209 1.0272 1.0054 1.0131 1.0271 1.0529

10 315 1.0050 1.0001 0.9972 0.9731 0.9483 1.1092

プローブ番号 θ[deg] フロースルー 15%プラグ 20%プラグ 25%プラグ 30%プラグ 20%アニュラ
1 n/a 1.0109 0.8863 0.8607 0.8322 0.7236 0.9879

外リング

内リング

中心

プローブ番号 θ[deg] フロースルー 15%プラグ 20%プラグ 25%プラグ 30%プラグ 20%アニュラ
6 0 0.9614 1.6520 1.5741 1.4189 1.0394 0.9531

17 45 0.9653 1.3911 1.1664 0.9344 0.5408 0.9657
7 90 0.9659 0.8403 0.7899 0.7420 0.7794 0.9573

16 135 0.9987 0.9921 1.0171 1.0092 1.0388 0.9613
8 180 1.0181 1.0265 1.0899 1.0990 1.0421 0.9829

15 225 0.9972 0.9999 1.0301 1.0350 0.9686 0.9792
9 270 0.9801 0.9055 0.8703 0.8166 0.6165 0.9847

14 315 0.9713 1.4896 1.2302 0.9520 0.5160 0.9381

プローブ番号 θ[deg] フロースルー 15%プラグ 20%プラグ 25%プラグ 30%プラグ 20%アニュラ
2 0 0.9344 1.4631 1.3299 1.2272 1.1291 0.5807

13 45 0.9325 1.3121 1.1437 1.0643 0.9263 0.5741
3 90 0.8735 0.9008 0.8747 0.8289 0.7879 0.5755

12 135 0.8687 0.9992 0.9523 0.8801 0.9599 0.5854
4 180 0.9311 1.0474 1.0251 0.9590 0.9973 0.6262

11 225 0.8838 1.0102 1.0087 0.9622 0.8745 0.7087
5 270 0.8699 0.9744 0.9522 0.8864 0.7631 0.6750

10 315 0.9411 1.3475 1.1583 1.0725 0.9884 0.5743

プローブ番号 θ[deg] フロースルー 15%プラグ 20%プラグ 25%プラグ 30%プラグ 20%アニュラ
1 n/a 0.8197 1.2064 1.2382 1.3036 1.3303 0.5219

中心

内リング

外リング
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アニュラープラグに対する補正係数を以下に示す。 
 

表 A2a. 補正係数：アニュラープラグ、マッハ 1.6、迎角 0 度（総圧補正） 

 
 
 

表 A2b. 補正係数：アニュラープラグ、マッハ 1.6、迎角 0 度（静圧補正） 

 
 
 
 
 

 
 
 
 

プローブ番号 θ[deg] フロースルー 15%プラグ 20%プラグ 25%プラグ 30%プラグ
6 0 0.8900 0.9307 0.9467 0.9529 0.9544

17 45 0.8834 0.9313 0.9358 0.9444 0.9652
7 90 0.8853 0.9302 0.9404 0.9493 0.9296

16 135 0.8546 0.9226 0.9332 0.9379 1.0138
8 180 0.9095 0.9489 0.9568 0.9588 0.9599

15 225 0.9751 0.9894 0.9808 0.9832 0.9690
9 270 0.9378 0.9173 0.9356 0.9506 0.9487

14 315 0.8888 0.9416 0.9502 0.9603 0.9552

プローブ番号 θ[deg] フロースルー 15%プラグ 20%プラグ 25%プラグ 30%プラグ
2 0 1.0015 1.0891 1.1077 1.1353 1.1285

13 45 1.0040 1.0869 1.1025 1.1236 1.1308
3 90 1.0229 1.0879 1.1085 1.1268 1.1278

12 135 1.0155 1.0890 1.1093 1.1236 1.1177
4 180 0.9859 1.0863 1.1116 1.1290 1.0978

11 225 1.0049 0.9719 1.0081 1.0602 1.1256
5 270 1.0209 0.9484 1.0529 1.1387 1.1727

10 315 1.0050 1.0980 1.1092 1.1263 1.1236

プローブ番号 θ[deg] フロースルー 15%プラグ 20%プラグ 25%プラグ 30%プラグ
1 n/a 1.0109 0.9898 0.9879 0.9865 0.9858

外リング

内リング

中心

プローブ番号 θ[deg] フロースルー 15%プラグ 20%プラグ 25%プラグ 30%プラグ
6 0 0.9721 0.9539 0.9530 0.9717 0.9514

17 45 0.9760 0.9810 0.9656 0.9534 0.9113
7 90 0.9766 0.9954 0.9572 0.9301 0.9300

16 135 1.0098 0.9966 0.9612 0.9286 0.9477
8 180 1.0294 1.0042 0.9828 0.9884 0.9527

15 225 1.0083 0.9998 0.9791 0.9807 0.9640
9 270 0.9910 0.9904 0.9846 0.9835 0.9917

14 315 0.9820 0.9458 0.9380 0.9338 0.9559

プローブ番号 θ[deg] フロースルー 15%プラグ 20%プラグ 25%プラグ 30%プラグ
2 0 0.9447 0.6516 0.5806 0.5476 0.5306

13 45 0.9429 0.6583 0.5740 0.5327 0.4834
3 90 0.8832 0.6616 0.5754 0.5251 0.4738

12 135 0.8784 0.6670 0.5853 0.5236 0.4693
4 180 0.9415 0.7026 0.6261 0.5644 0.4091

11 225 0.8936 0.8066 0.7086 0.6456 0.4547
5 270 0.8796 0.7922 0.6749 0.5926 0.5445

10 315 0.9515 0.6644 0.5743 0.5288 0.5403

プローブ番号 θ[deg] フロースルー 15%プラグ 20%プラグ 25%プラグ 30%プラグ
1 n/a 0.8288 0.6242 0.5218 0.4534 0.4070

中心

内リング

外リング
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アニュラープラグに対する補正係数を以下に示す。 
 

表 A2a. 補正係数：アニュラープラグ、マッハ 1.6、迎角 0 度（総圧補正） 

 
 
 

表 A2b. 補正係数：アニュラープラグ、マッハ 1.6、迎角 0 度（静圧補正） 

 
 
 
 
 

 
 
 
 

プローブ番号 θ[deg] フロースルー 15%プラグ 20%プラグ 25%プラグ 30%プラグ
6 0 0.8900 0.9307 0.9467 0.9529 0.9544

17 45 0.8834 0.9313 0.9358 0.9444 0.9652
7 90 0.8853 0.9302 0.9404 0.9493 0.9296

16 135 0.8546 0.9226 0.9332 0.9379 1.0138
8 180 0.9095 0.9489 0.9568 0.9588 0.9599

15 225 0.9751 0.9894 0.9808 0.9832 0.9690
9 270 0.9378 0.9173 0.9356 0.9506 0.9487

14 315 0.8888 0.9416 0.9502 0.9603 0.9552

プローブ番号 θ[deg] フロースルー 15%プラグ 20%プラグ 25%プラグ 30%プラグ
2 0 1.0015 1.0891 1.1077 1.1353 1.1285

13 45 1.0040 1.0869 1.1025 1.1236 1.1308
3 90 1.0229 1.0879 1.1085 1.1268 1.1278

12 135 1.0155 1.0890 1.1093 1.1236 1.1177
4 180 0.9859 1.0863 1.1116 1.1290 1.0978

11 225 1.0049 0.9719 1.0081 1.0602 1.1256
5 270 1.0209 0.9484 1.0529 1.1387 1.1727

10 315 1.0050 1.0980 1.1092 1.1263 1.1236

プローブ番号 θ[deg] フロースルー 15%プラグ 20%プラグ 25%プラグ 30%プラグ
1 n/a 1.0109 0.9898 0.9879 0.9865 0.9858

外リング

内リング

中心

プローブ番号 θ[deg] フロースルー 15%プラグ 20%プラグ 25%プラグ 30%プラグ
6 0 0.9721 0.9539 0.9530 0.9717 0.9514

17 45 0.9760 0.9810 0.9656 0.9534 0.9113
7 90 0.9766 0.9954 0.9572 0.9301 0.9300

16 135 1.0098 0.9966 0.9612 0.9286 0.9477
8 180 1.0294 1.0042 0.9828 0.9884 0.9527

15 225 1.0083 0.9998 0.9791 0.9807 0.9640
9 270 0.9910 0.9904 0.9846 0.9835 0.9917

14 315 0.9820 0.9458 0.9380 0.9338 0.9559

プローブ番号 θ[deg] フロースルー 15%プラグ 20%プラグ 25%プラグ 30%プラグ
2 0 0.9447 0.6516 0.5806 0.5476 0.5306

13 45 0.9429 0.6583 0.5740 0.5327 0.4834
3 90 0.8832 0.6616 0.5754 0.5251 0.4738

12 135 0.8784 0.6670 0.5853 0.5236 0.4693
4 180 0.9415 0.7026 0.6261 0.5644 0.4091

11 225 0.8936 0.8066 0.7086 0.6456 0.4547
5 270 0.8796 0.7922 0.6749 0.5926 0.5445

10 315 0.9515 0.6644 0.5743 0.5288 0.5403

プローブ番号 θ[deg] フロースルー 15%プラグ 20%プラグ 25%プラグ 30%プラグ
1 n/a 0.8288 0.6242 0.5218 0.4534 0.4070

中心

内リング

外リング

 

 

表 A3a. 補正係数：アニュラープラグ、マッハ 1.6、迎角 2.1 度（総圧補正） 

 
 

表 A3b. 補正係数：アニュラープラグ、マッハ 1.6、迎角 2.1 度（静圧補正） 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 

プローブ番号 θ[deg] フロースルー 15%プラグ 20%プラグ 25%プラグ 30%プラグ
6 0 0.8938 0.9300 0.9375 0.9388 0.9427

17 45 0.8828 0.9315 0.9288 0.9372 0.9572
7 90 0.9176 0.9366 0.9469 0.9430 0.9291

16 135 0.8652 0.9341 0.9425 0.9630 0.9062
8 180 0.9006 0.9317 0.9334 0.9754 0.9766

15 225 0.9371 0.9915 0.9804 0.9663 0.9706
9 270 0.9214 0.9042 0.9452 0.9350 1.0164

14 315 0.8909 0.9435 0.9468 0.9474 0.9422

プローブ番号 θ[deg] フロースルー 15%プラグ 20%プラグ 25%プラグ 30%プラグ
2 0 1.0024 1.0902 1.1208 1.1193 1.1362

13 45 0.9985 1.0866 1.1101 1.1223 1.1483
3 90 1.0184 1.0886 1.1112 1.1269 1.1325

12 135 1.0084 1.0931 1.1140 1.1192 1.1389
4 180 0.9834 1.0866 1.1121 1.1087 1.1457

11 225 0.9943 0.9719 1.0059 1.1010 1.1589
5 270 1.0102 0.9525 1.0746 1.1144 1.1335

10 315 0.9990 1.0973 1.1131 1.1134 1.1293

プローブ番号 θ[deg] フロースルー 15%プラグ 20%プラグ 25%プラグ 30%プラグ
1 n/a 0.9989 0.9889 0.9864 0.9918 0.9840

外リング

内リング

中心

プローブ番号 θ[deg] フロースルー 15%プラグ 20%プラグ 25%プラグ 30%プラグ
6 0 0.9552 0.9684 0.9584 0.9774 0.9273

17 45 0.9638 0.9874 0.9737 0.9731 0.9320
7 90 0.9835 0.9855 0.9530 0.9442 0.9537

16 135 1.0030 0.9981 0.9667 0.9911 0.9586
8 180 1.0109 1.0076 0.9917 0.9860 0.9641

15 225 0.9973 0.9990 0.9813 0.9702 0.9979
9 270 1.0063 0.9952 0.9880 0.9631 0.9427

14 315 0.9685 0.9519 0.9494 0.9597 0.9289

プローブ番号 θ[deg] フロースルー 15%プラグ 20%プラグ 25%プラグ 30%プラグ
2 0 0.9343 0.6568 0.6125 0.5596 0.5069

13 45 0.9313 0.6585 0.5974 0.5470 0.4768
3 90 0.9025 0.6596 0.5798 0.5372 0.4716

12 135 0.8973 0.6768 0.5941 0.5683 0.4857
4 180 0.9468 0.7100 0.6362 0.5811 0.4695

11 225 0.9079 0.8048 0.7108 0.5577 0.5162
5 270 0.9188 0.7879 0.6714 0.5491 0.5690

10 315 0.9341 0.6613 0.5846 0.5446 0.5207

プローブ番号 θ[deg] フロースルー 15%プラグ 20%プラグ 25%プラグ 30%プラグ
1 n/a 0.8314 0.6261 0.5242 0.4812 0.4034

外リング

内リング

中心
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表 A4a. 補正係数：アニュラープラグ、マッハ 1.6、迎角 3.7 度（総圧補正） 

 
 

表 A4b. 補正係数：アニュラープラグ、マッハ 1.6、迎角 3.7 度（静圧補正） 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

プローブ番号 θ[deg] フロースルー 15%プラグ 20%プラグ 25%プラグ 30%プラグ
6 0 0.8959 0.9313 0.9407 0.9387 0.9375

17 45 0.8831 0.9301 0.9267 0.9405 0.9554
7 90 0.9497 0.9557 0.9608 0.9531 0.9451

16 135 0.8767 0.9524 0.9539 0.9596 0.9021
8 180 0.9236 0.9578 0.9353 0.9836 0.9916

15 225 0.9001 0.9919 0.9822 0.9612 0.9805
9 270 0.9221 0.9045 0.9587 0.9531 0.9307

14 315 0.8899 0.9428 0.9486 0.9482 0.9425

プローブ番号 θ[deg] フロースルー 15%プラグ 20%プラグ 25%プラグ 30%プラグ
2 0 1.0005 1.0920 1.1229 1.1168 1.1231

13 45 1.0002 1.0882 1.1101 1.1231 1.1250
3 90 1.0224 1.0897 1.1105 1.1241 1.1273

12 135 1.0099 1.0955 1.1157 1.1235 1.1206
4 180 0.9834 1.0862 1.1153 1.1005 1.1175

11 225 0.9965 0.9718 1.0072 1.0980 1.1338
5 270 1.0131 0.9590 1.1117 1.1195 1.1465

10 315 0.9995 1.0959 1.1104 1.1148 1.1539

プローブ番号 θ[deg] フロースルー 15%プラグ 20%プラグ 25%プラグ 30%プラグ
1 n/a 0.9987 0.9889 0.9868 0.9915 0.9857

外リング

内リング

中心

プローブ番号 θ[deg] フロースルー 15%プラグ 20%プラグ 25%プラグ 30%プラグ
6 0 0.9554 0.9702 0.9617 0.9831 0.9752

17 45 0.9658 0.9866 0.9780 0.9731 0.9591
7 90 0.9820 0.9720 0.9505 0.9431 0.9689

16 135 1.0053 0.9914 0.9697 0.9998 0.9825
8 180 1.0137 1.0041 0.9957 0.9892 0.9565

15 225 1.0034 0.9934 0.9773 0.9654 0.9560
9 270 1.0055 0.9927 0.9912 0.9504 0.9582

14 315 0.9683 0.9469 0.9451 0.9657 0.9559

プローブ番号 θ[deg] フロースルー 15%プラグ 20%プラグ 25%プラグ 30%プラグ
2 0 0.9338 0.6613 0.6159 0.5567 0.5128

13 45 0.9316 0.6608 0.5982 0.5434 0.5022
3 90 0.8993 0.6543 0.5765 0.5268 0.4683

12 135 0.8997 0.6775 0.5969 0.5919 0.4772
4 180 0.9464 0.7176 0.6460 0.6040 0.5159

11 225 0.9059 0.8007 0.7049 0.5410 0.5098
5 270 0.9174 0.7767 0.6573 0.5434 0.5324

10 315 0.9327 0.6537 0.5827 0.5406 0.4988

プローブ番号 θ[deg] フロースルー 15%プラグ 20%プラグ 25%プラグ 30%プラグ
1 n/a 0.8338 0.6228 0.5245 0.4779 0.4066

外リング

内リング

中心
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表 A4a. 補正係数：アニュラープラグ、マッハ 1.6、迎角 3.7 度（総圧補正） 

 
 

表 A4b. 補正係数：アニュラープラグ、マッハ 1.6、迎角 3.7 度（静圧補正） 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

プローブ番号 θ[deg] フロースルー 15%プラグ 20%プラグ 25%プラグ 30%プラグ
6 0 0.8959 0.9313 0.9407 0.9387 0.9375

17 45 0.8831 0.9301 0.9267 0.9405 0.9554
7 90 0.9497 0.9557 0.9608 0.9531 0.9451

16 135 0.8767 0.9524 0.9539 0.9596 0.9021
8 180 0.9236 0.9578 0.9353 0.9836 0.9916

15 225 0.9001 0.9919 0.9822 0.9612 0.9805
9 270 0.9221 0.9045 0.9587 0.9531 0.9307

14 315 0.8899 0.9428 0.9486 0.9482 0.9425

プローブ番号 θ[deg] フロースルー 15%プラグ 20%プラグ 25%プラグ 30%プラグ
2 0 1.0005 1.0920 1.1229 1.1168 1.1231

13 45 1.0002 1.0882 1.1101 1.1231 1.1250
3 90 1.0224 1.0897 1.1105 1.1241 1.1273

12 135 1.0099 1.0955 1.1157 1.1235 1.1206
4 180 0.9834 1.0862 1.1153 1.1005 1.1175

11 225 0.9965 0.9718 1.0072 1.0980 1.1338
5 270 1.0131 0.9590 1.1117 1.1195 1.1465

10 315 0.9995 1.0959 1.1104 1.1148 1.1539

プローブ番号 θ[deg] フロースルー 15%プラグ 20%プラグ 25%プラグ 30%プラグ
1 n/a 0.9987 0.9889 0.9868 0.9915 0.9857

外リング

内リング

中心

プローブ番号 θ[deg] フロースルー 15%プラグ 20%プラグ 25%プラグ 30%プラグ
6 0 0.9554 0.9702 0.9617 0.9831 0.9752

17 45 0.9658 0.9866 0.9780 0.9731 0.9591
7 90 0.9820 0.9720 0.9505 0.9431 0.9689

16 135 1.0053 0.9914 0.9697 0.9998 0.9825
8 180 1.0137 1.0041 0.9957 0.9892 0.9565

15 225 1.0034 0.9934 0.9773 0.9654 0.9560
9 270 1.0055 0.9927 0.9912 0.9504 0.9582

14 315 0.9683 0.9469 0.9451 0.9657 0.9559

プローブ番号 θ[deg] フロースルー 15%プラグ 20%プラグ 25%プラグ 30%プラグ
2 0 0.9338 0.6613 0.6159 0.5567 0.5128

13 45 0.9316 0.6608 0.5982 0.5434 0.5022
3 90 0.8993 0.6543 0.5765 0.5268 0.4683

12 135 0.8997 0.6775 0.5969 0.5919 0.4772
4 180 0.9464 0.7176 0.6460 0.6040 0.5159

11 225 0.9059 0.8007 0.7049 0.5410 0.5098
5 270 0.9174 0.7767 0.6573 0.5434 0.5324

10 315 0.9327 0.6537 0.5827 0.5406 0.4988

プローブ番号 θ[deg] フロースルー 15%プラグ 20%プラグ 25%プラグ 30%プラグ
1 n/a 0.8338 0.6228 0.5245 0.4779 0.4066

外リング

内リング

中心

 

 

遷音速風洞試験における補正係数 
遷音速風洞試験ではアニュラープラグのみが用いられた。また、CFD の援用はインテークダクト

出口面の静圧計測結果のみに対して行った。迎角 0 度の CFD 解析結果を基に設定した補正係数を

表 A5 に示す。なお、本補正係数を全ての迎角に適用した。 
 

表 A5a. 補正係数：アニュラープラグ、マッハ 0.8、迎角 0 度（静圧補正） 

 
 

表 A5b. 補正係数：アニュラープラグ、マッハ 0.95、迎角 0 度（静圧補正） 

 
 

表 A5c. 補正係数：アニュラープラグ、マッハ 1.2、迎角 0 度（静圧補正） 
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表 A5d. 補正係数：アニュラープラグ、マッハ 1.4、迎角 0 度（静圧補正） 
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