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ABSTRACT 
The over-the-fuselage-nacelle aircraft has been expected to be a silent aircraft. In the design of this type aircraft, the 

aerodynamic interference between the nacelles and the fuselage should be reduced for the fuel economy. To investigate the 
interaction, the flow field surrounded by the nacelles and the fuselage was considered as a nozzle. The relationship between 
the aperture ratio and the flow separation was investigated. Numerical simulations were carried out for the aircraft with 
different aperture ratios by deforming the nacelle shape and the fuselage shape. As a result, it was confirmed that there was 
drag varied by the location of the local shock which influenced the pressure distribution. The simultaneous designs of the 
fuselage and nacelle were effective to minimize separation. 
 
記号 

CD 抗力係数 
CDP 圧力抗力係数 
CDV 摩擦抗力係数 
CL 揚力係数 
CP 圧力係数 
Ln ナセルの全長 
M Mach 数 
M∞ 主流 Mach 数 
Re Reynolds 数 
U 風速 
U∞ 主流速度 
X コード方向の機体軸座標系 
y+ 壁面からの無次元距離 

 

1. 緒言 

航空需要の増加が予測されている[1]．航空輸送量

の増大による離発着回数の増加に伴い騒音の被害が

増えるため，1 機あたりの騒音レベルを低減する必

要がある．今後，国際民間航空機関 (International Civil 
Aviation Organization : ICAO) による騒音規制基準の

厳格化が予想されるため，低騒音化は重要な課題で

ある．これまでは，エンジン技術の高度化により機

体の低騒音化を図ってきたが，エンジン技術のみで

は限界があり，これ以上大幅な低騒音化を図るのは

難しい． 
低騒音化の 1 つの方向として，エンジンを機体の

上方に配置して，機体によるエンジン騒音遮蔽効果

を利用するコンセプトに関する研究が行われており，

ボーイ ング の  Blended Wing Body (BWB) [2] や 
Massachusetts Institute of Technology (MIT) の D8[3], [4]

などの概念的研究がある．宇宙航空研究開発機構 
(Japan Aerospace Exploration Agency : JAXA) において

は図 1に示す機体HELNA0 (High-Efficiency and Low-
Noise Aircraft 0) [5], [6]や HELNA0A[7]が提案されている．

荻野らは，概念検討に基づき作成されたフロースル

ー付き (ただしナセルのパイロンはない状態) の初

期空力形状 HELNA0 のエンジンナセル位置を変え，

ファン騒音の機体による遮蔽効果と，機体空力の評

価を行った[8]．ファン騒音伝搬の評価には，音線法と

回折の評価に前川チャートを組み合わせた，幾何音

響理論に基づいた手法を用いた．この検討では，機

体によるファン騒音遮蔽効果を得るためにナセルを

胴体側に近付けると，空力的には不利な方向になる

ことが示された．エンジンナセルと胴体間で流れが

加速することにより局所的に衝撃波が発生し，剥離

を起こすことによる抗力増大が生じたが，初期空力
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形状ではこのような空力面が十分考慮されていなか

ったため，改善の余地があった． 
このような形状狭窄部での空力干渉を減らす試み

として，翼にエンジンをマウントする概念に対して

ナセルとパイロンの断面積分布に着目し，抗力低減

を図る設計が行われた事例[9]や，胴体にエンジンをマ

ウントする概念に対しては，ナセルと胴体で囲まれ

る流路断面積の分布を考えることで抗力を低減した

事例[8]がある． 
Salim らはエンジン翼下マウント機において，翼下

面-ナセル間のチャネル形状が最適化により縮小拡

大管のような形状から流路幅が均一な形状になり衝

撃波が低減することを報告している[10]．このことは，

対象流路の出口面積をスロート面積で除した値であ

る拡大比を用いて再設計することで抗力が低減でき

る可能性を示している． 
荻野らの調査では，ナセルと胴体から構成される

流路領域 (図 2 の水色で示される領域) を縮小拡大

管とみなしたとき，その拡大比を 1.0 に近づけるこ

とで，流れの剥離を抑制できるとの仮説を立て，数

値流体力学 (CFD) により確かめた[8]．この仮説は 2
章で詳説する．この調査では，エンジンナセル位置

の移動による拡大比の変化と剥離による抗力の関係

性の検証が 8 ケースに対し行われている．ナセル位

置だけでなく，ナセル形状と胴体形状も対象とする

流路形状に影響するため，これらについても詳しく

検証する必要がある． 
本研究では JAXA で検討されている Over-the-

Fuselage-Nacelle 形態機を対象とし，文献[8]での仮説

に基づき，拡大比が巡航状態を仮定したときの空力

係数に与える影響を調査することを目的とする．縮

小拡大管の拡大比が低減するようにナセルや胴体尾

部の形状を変更したケースに対し数値計算を行い，

CLへの影響や剥離と抗力の増減を調査する． 
 

図 1．JAXA HELNA0 イメージ図[6] 
 

図 2．対象の流路領域と仮定した縮小拡大管[8] 

2. 対象流路と拡大比に関する仮説 
 この章では，本論文で用いる文献[8]での仮説につ

いて解説する．図 2 の「左右両方のナセル中心軸で

決まる平面，各ナセル中心軸を通り先の平面と垂直

な平行な面，ナセル入口面及びナセル出口面，ナセ

ル外面と胴体上面に囲まれた流路領域」を縮小拡大

管と捉える．パイロンは考慮していない状態である．

縮小拡大管の入口と出口は，それぞれナセル入口面

部とナセル出口面部と定義する． 
I. 上記の定義に基づく縮小拡大管での入口圧力と

出口背圧はともに一様流の静圧に近いことで差

圧が小さいが，出口面積に対して入口面積が狭

いため，出口面積の大きさに対して入口での流

入量が不足を起こしやすい． 
II. 上記の定義に基づく縮小拡大管では，背圧が主

流の静圧に近いために途中で圧力回復する必要

があり，衝撃波が生じて逆圧力勾配によって境

界層が剥離しやすくなる． 
III. 上記の定義に基づく縮小拡大管では，背圧の高

さから衝撃波通過後に流れが十分膨張できず，

流量に応じて剥離が生じ，実質的な出口面積が

低減することで流量保存が保たれる． 
この仮説に基づくと，縮小拡大管と見なした流路領

域での剥離を抑制するためには，縮小拡大管の出口

に対して十分な流量を維持できれば良いと言える．

出口での流量不足を引き起こす要因としては，スロ

ート面積に対して出口面積が大きいことであるから，

縮小拡大管と見なした流路領域の拡大比を小さくす

るように形状設計することが有効であると期待でき

る． 
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3. 計算対象と形状定義手法 

3.1. 計算対象 
本稿では HELNA0A 初期空力形状をベースとし，

巡航飛行時での空力評価と拡大縮流管と考えたとき

の仮説の検証を行う．空力計算は HELNA0A の想定

巡航高度 35,000ft[7]での大気条件[11]の下で行う．飛行

速度 U∞は 237 m/s (マッハ数 M∞，0.80) ，レイノル

ズ数 Re は約 4.2×107 (主翼空力平均翼弦長基準)と
する．機体迎角は 0°とし，エンジンナセルとコアは

フロースルーとする． 
3.2. 形状定義手法 

計算は，ナセル形状を変更した 5 ケース，胴体尾

部形状を変更した 4 ケース，ナセル形状と胴体尾部

を同時に変更した 3 ケースの合計 12 ケース行う．ナ

セルの定義手法 3.2.1 に，胴体形状の定義手法を 3.2.2
に示す． 
3.2.1. ナセル形状の定義 

ナセルの形状は，指定した断面での厚みを変更す

ることで容易に全体の形状を変更できるよう，

HELNA0A 初期空力形状[7]のナセル断面形状を (a) 
に示すように 6 つの関数 (超楕円，2 次～5 次関数) 
を組み合わせて表現し，これをエンジン回転軸周り

に回転させることで 3 次元形状とする． 

ナセルの形状定義は， (b) に示す通り，4 断面位

置でのナセル断面形状を変更し，各断面間で隣り合

うナセル断面形状のパラメータを 3 次関数で補間す

ることで，ナセル外面を滑らかに変形する．4 断面位

置でのナセル断面形状の変更は， (c) に示すナセル

の最大外径をパラメータとして変更する． 
対象とする流路形状は (a) に示すナセルの下側 

(Lower) と内側 (Inner) でナセル断面形状が影響す

る．そのことを踏まえて，HELNA0A 初期空力形状 
(以下 Base 形状と呼ぶ) に対するナセルの最大外径

の比率を Lower で 0.85 倍  (Lt_0.85) と 1.15 倍 
(Lt_1.15) したケース，Inner で 0.85 倍 (It_0.85) と
1.15 倍 (It_1.15) したケース，Lower 断面と Inner 断
面ともに 0.85 倍 したケース(It_Lt_0.85)，計 5 ケー

スに対して空力評価を行う．Base 形状に対し，拡大

比の大きいケースと小さいケースを調査するために，

ナセルの最大外径を 1.15 倍と 0.85 倍とする． 
図 4 (a) , (b) に各ケースでのナセル形状とケース

名を示す．点線は Base 形状の外形を示している．図 
5 に各ケースの対象流路の断面積分布を示す Lt_1.15
と It_1.15，Lt_0.85 と It_0.85 はそれぞれ対象流路に

対するナセル体積の増減量分布が同じため，流路断

面積分布が等しい． 

(a) ナセル断面の領域分け 

 

(b) ナセルの最大外径を指定する 4 断面 

(c) ナセル外面形状変更パラメータ 

図 3．ナセル外面形状の変更方法 

(a) ナセル内側 (Inner) の変更 
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(b) ナセル下側 (Lower) の変更  

図 4．ケースごとの外観とケース名 
 

図 5．対象流路の流路断面積分布 
 
3.2.2. 胴体尾部の変更 

胴体尾部側の形状は，ナセル形状ほど簡単に表現

できないため，ベジエ曲面を用いて指定した座標系

を変形する手法である Free-Form Deformation (FFD) 

[24]を用いた形状変更を行い，以下の 4 つの指針で 4
形状を定義した．ケース名は Er (Expansion ratio) _拡
大比値，のようにした． 
Er_1.49：対象流路の出口面積が減るように，胴体 

上面をナセルへ近づけるように凸面とする． 
Er_1.35：対象流路のスロート面積を拡大するために

胴体を凹面とする． 
Er_1.27：Er_1.49 と Er_1.35 を組み合わせる． 
Er_1.00：Er_1.49 と Er_1.35 を組み合わせ，拡大比が

1.0 となるまで試行錯誤的に形状の変更を行う． 

図 6 に Base 形状と変形後の胴体尾部形状の外観を，

図 7 に対象流路の流路断面積分布を示す．これら４

ケースに対し，空力評価を行う． 
 

(a) Base 形状 

(b) Er_1.49 

(c) Er_1.35 

(d) Er_1.27 

(e) Er_1.00 
図 6．形状変更後の胴体尾部形状外観 

図 7．対象流路の流路断面積分布 

3.2.3. ナセルと胴体尾部の変更 
胴体尾部形状は 3.2.2 節の Er_1.27 とする．胴体尾

部形状を Er_1.27 とした理由は後述する．ナセル形状

は，Lower 断面と Inner 断面それぞれでのナセルの最
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大外径の比率を基準形状に対して 0.90 倍した

Lt_0.90 と It_0.90，Lower 断面と Inner 断面ともにナ

セルの最大外径の比率を基準形状に対して 0.90 倍し

た It_Lt_0.90，計 3 ケースに対して空力評価を行う．

図 8 に各ケースの対象流路の断面積分布を示す．

It_0.90 と Lt_0.90 はそれぞれ対象流路に対するナセ

ル体積の変化量分布は同じであるため，流路断面積

分布は等しい． 

図 8．対象流路の流路断面積分布 
 
4. 数値計算手法 
4.1. 格子生成法 
複雑形状に対する融通性が高い非構造格子を用い，

テトラ，プリズム，ヘキサ，ピラミッド要素からなる

ハイブリッド格子を用いる．図 9 に Base 形状の格

子を示す．境界層の解像度を高めるために機体表面

近傍にはプリズム層を生成する．機体付近の空間場

については解像度を高めるため，主翼空力平均翼弦

長の 10 倍を半径とする球の内部領域で格子を細分

化する．外部境界は主翼空力平均翼弦長の 100 倍と

し，半裁形状に対して 17×106 節点程度の格子とす

る．物体表面の第一層格子幅は，y+が 1 以下となるよ

う，7.94×10-7[-]とする．格子生成には Mixed-Element 
Grid Generator in 3 Dimensions (MEGG3D) [12] - [13]を用

いる． 

図 9．機体近傍の格子外観 (Base 形状)  

4.2.流体ソルバ 
セル節点有限体積法により，3 次元圧縮性 Navier-

Stokes 方程式を解く．数値流束は近似 Riemannian 解

法による風上法である Harten-Lax-van Leer-Einfeldt-
Wada (HLLEW)[14]，物理量の勾配評価法には Green-
gauss based weighted-Least-Square method (GLSQ 法)[15]

を用いた非構造 MUSCL 法[16]による空間 2 次精度ス

キーム，時間積分は Lower-Upper Symmetric Gauss-
Seidel (LU-SGS) 陰解法[17]を用いた．遷音速航空機形

状を対象にしている Drag Prediction Workshop の結果
[18],[19]から，乱流モデルには Spalart の非等方性構成関

係 (Quadratic Constitutive Relation) [20] を考慮し，渦中

心領域の過大な渦粘性の生成を減らす修正を施した

Spalart-Allmaras (SA) 1 方程式モデル SA-noft2-R (Crot 

= 1)-QCR2000[20], [21]を用い，全域乱流とした．流体解

析ソルバには，JAXA が開発した FaSTAR[22], [23]を，

計算機には JAXA のスーパーコンピュータ JSS2，
JSS3 を用いた． 

 
5. 結果と考察 

図 10 に示す Base 形状での全機周りとナセル付近

の Mach 数分布からは，胴体後方で剥離が発生して

いる一方で，ナセルでの剥離は見られないことが分

かる． 

 

5.1 対象流路形状の空力性能への影響 
5.1.1. 揚力係数への影響 

図 11 に形状毎の CLを示す．CLが変化した要因を

説明するにあたり，Lt_1.15とEr_1.00を例に挙げる．

図 11 から Lt_1.15 は Base 形状と比べ全機の CLが小

さく，コンポーネントごとにみると Base 形状に比べ

尾翼での負の方向に揚力が大きい．Er_1.00 は Base

(a) Base 形状の機体半裁面での流れ場 

 
(b) ナセル縦断面での流れ場 

図 10．Mach 数分布 
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形状に比べ全機の CLが大きく，コンポーネントごと

にみると Base 形状に比べ胴体での揚力が大きく，尾

翼での負の方向の揚力は小さい． 
図 12 に Base 形状，Lt_1.15，Er_1.00 ナセル中心

縦断面での Mach 数分布を図 13 に胴体尾部の上面

CP 分布を示す．図 12 を見ると，Lt_1.15 は Base 形

状と比べ手前で局所衝撃波が発生しており，胴体の

剥離領域は大きく，図 13 を見ると尾翼上面での負

圧領域が小さい．図 12 を見ると，Er_1.0 は Base 形

状に比べ局所衝撃波の発生は遅く，胴体での剥離領

域は小さく，図 13 を見ると胴体と尾翼上面の負圧

領域は大きい．このように，ナセルと胴体間で空力

干渉による局所衝撃波が見られ，ケースによってそ

の発生位置が異なる．局所衝撃波の位置が異なるこ

とで図 13 からも分かるように，負圧領域の位置や

強さがケース間で変化している．また，局所衝撃通

過後の胴体での剥離の有無も後流側の CP 分布に影

響している．これらの要因が，胴体と尾翼での CLに

影響を与えていると考えられる． 

 
図 11．揚力係数 

 

(a) Base形状 
  

(b) Lt_1.15 (c) Er_1.00
 

図 12．ナセル中心縦断面でのMach数分布 
 

(a) Base形状 
 

 
(b) Lt_1.15 (c) Er_1.00

 

図 13．胴体尾部の上面CP分布 
 

5.1.2. 抗力係数への影響 
 ナセル，胴体尾部，ナセルと胴体尾部を変形した

ケースごとの CDを図 14 に，ナセルと胴体それぞれ

での CDVと CDPを図 15 に，対象流路の拡大比と，胴

体とナセルの CDP の和の関係を図 16 に示す．図 14
から，各コンポーネントに比べ胴体とナセルの CD変

化が大きい．図 15 を見ると，全ケース間で CDVはほ

とんど変化せず，CDPの変化が支配的であることが分

かる．図 16 から，全ケースを見ると対象流路の拡大

比と圧力抗力 CDP に正の相関があることが分かる．

各形状変形を行ったケースごと (黒色：ナセル形状

を変更したケース，赤色：胴体尾部を変更したケー

ス，青色：ナセル形状と胴体尾部を変更したケース) 
に見ると，各々に拡大比と CDP に線形的な関係があ

ることが分かる．もっとも低い抗力となったのは，

ナセルと胴体の形状を同時に変形させた It_Lt_0.90
であった．縮小拡大管が定義できる最小の拡大比 1.0
の形状である Er_1.00 は，Base 形状と Er_1.49～
Er_1.27 と比較するとナセルと胴体の CDPは最も低い

結果が得られた． 
 

図 14．抗力係数 
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(a) 胴体での CDPと CDV 

(b) ナセルでの CDPと CDV 

図 15．ナセルと胴体の抗力係数 
 

図 16．拡大比と CDPの関係 
 
5.2. 形状定義による流れ場への影響 
5.2.1. ナセル形状ごとの流れ場 

図 17 に示すナセル中心縦断面での Mach 数分布

を見ると，It_1.15 は Base 形状に比べナセル側での剥

離が大きく，胴体側での剥離は小さい．Lt_1.15 はナ

セルでの剥離は見られないが，胴体での剥離が Base
形状と比較して大きい．It_0.85，Lt_1.15 はどちらも

ナセルでの剥離は見られず，胴体側で剥離が生じて

いる．It_Lt_0.85 の胴体での剥離領域は 図 17(a) ~ (e) 
と比較して最も小さい．図 17 (a) ~ (f) の全体の傾向

として，拡大比が小さいケースほど剥離の規模が小

さいことがわかるが，これは図 16 のナセル形状を

変形したケース間の，胴体とナセルの CDP 変化で見

られた相関と整合する． 
この結果から，ナセル形状変更による対象流路の

拡大比低減は剥離の抑制に有効であり，巡航飛行時

の CDを低減できると言える． 

 

(a) Base形状 (b) It_1.15 

(c) It_0.85 (d) Lt_1.15

(e) Lt_0.85 (f) It_Lt_0.85

図 17．ナセル中心縦断面でのMach数分布 
5.2.2. 胴体尾部の影響 

図 18 に示すナセル中心縦断面におけるマッハ数

分布より，Base 形状のナセルでは剥離が見られない

一方で，胴体尾部を形状変更したケース Er_1.49 ~ 
Er_1.00 はナセル側で剥離が見られ，これが Er_1.49 
~ Er_1.00 のナセルでの CDP増加を招いたと考えられ

る．図 15 から，Er_1.00 のナセルの CDPは Er_1.49 ~ 
Er_1.00 に比べ最も大きいが，図 18 から分かるよう

に，Er_1.00 のナセル側での剥離領域は Er_1.49，
Er_1.27 と比べて小さい．図 19 に示すナセル中心縦

断面における空間 CP 分布より，Er_1.00 の局所衝撃

波位置はBase形状，Er_1.49 ~ Er_1.00に比べ後退し，

これに伴い局所衝撃波発生前の負圧領域はナセルの

曲率が大きい後方へ移動している．ナセル後方では，

前方に比べナセル表面の法線は機軸前後方向へ傾く．

このため，Er_1.00 は負圧の機軸前後方向成分が増加
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し，Er_1.49，Er_1.27 に比べナセルでの CDPが増加し

たものと考えられる． 
図 15 から，Er_1.49 ~ Er_1.00 は Base 形状に比べ

胴体での CDPが小さいが，これは図 20 から分かるよ

うにBase形状に比べ胴体での剥離領域が小さいため

である．特に，Er_1.00 は胴体での CDPが他ケースに

比べ小さい．図 20 に示す機体対称面での空間 CP 分

布の Base 形状と Er_1.00 を比較すると，Er_1.00 は胴

体尾部の逆キャンバにより，胴体尾部の前方に比べ

後方の胴体表面の法線は機軸前後方向成分が増加す

る．これにより，負圧の機軸前後方向成分が増加し

たため，胴体でのCDPが小さくなったと考えられる． 
図 16 を見ると Base 形状，Er_1.49 ~ Er_1.00 の拡

大比と CDPの関係は線形的であり，拡大比 1.0 形状の

Er_1.00 はこれらのケースに比べ最小の CDP である．

しかし，図 16 の全ケースと Er_1.00 を比較すると，

Er_1.00 の CDP が最小ではないことから，拡大比 1.0
形状は必ずしも CDP を最小化するわけではないこと

が分かる． 
以上より，Base 形状に比べ拡大比が小さい Er_1.49 

~ Er_1.00 でナセルでの剥離は顕在化した一方，胴体

側の剥離は低減したことにより抗力が低減したこと

から胴体尾部形状変更による対象流路の拡大比低減

に基づく機体設計は，剥離の抑制に有効であると言

える．抗力の変化は，剥離の増減による影響だけで

なく，局所衝撃波位置の移動や，胴体形状による負

圧の機軸方向成分の変化からも生じている場合があ

ることも分かった．また，拡大比が小さいと CDP は

小さいが，拡大比 1.0 形状の CDPが必ず最小になると

はかぎらないことが分かった． 

(a) Base形状  

(b) Er_1.49 (c) Er_1.35

(d) Er_1.27 (e) Er_1.00
図 18．ナセル中心縦断面でのMach数分布 

 

(a) Base形状  

(b) Er_1.49 (c) Er_1.35

(d) Er_1.27 (e) Er_1.00
図 19．ナセル中心縦断面でのCp分布 

 

(a) Base形状  

(b) Er_1.49 (c) Er_1.35

(d) Er_1.27 (e) Er_1.00

図 20．機体対称面でのCp分布 
 
5.3 胴体尾部とナセル形状同時設計の効果 

先述の通り胴体尾部形状は Er_1.27 とする．図 16
に示すように胴体尾部を変形したケースで抗力がな

るだけ小さい形状を採用している．Er_1.00はEr_1.27
よりも抗力は小さいが，Er_1.00 でナセルの最大外径

の比率を基準形状に対して 0.90 倍すると，流路断面

積分布が今回仮定している縮小拡大管ではなく，縮

小管となるため今回は採用していない． 
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図 21 と図 22 に示すナセル縦断面・横断面での

Mach 数分布から，拡大比が小さいケースほど対象流

路領域での剥離の規模が小さい．ナセル上の剥離は，

ナセル外形を薄くした面でのみ抑制されている．剥

離は主にナセル上で生じており，図 15 (b) の CDP変

化の主因はナセルの剥離の影響によるものだと言え,
図 16 でみられた相関と整合する．よって，ナセル形

状変更による対象流路の拡大比低減に基づく機体設

計は，剥離による損失抑制に有効であると言える． 
図 21 (c) ，図 22 (c) の It_Lt_0.90 と，他ケースの

図 17，図 18，図 21，図 22 を比較すると，It_Lt_0.90
の胴体の剥離は最も小さく，ナセル側での剥離は

Base 形状と同程度程に小さい．これは，図 14 から

分かるように，It_Lt_0.90 の CD が他の全ケースと比

較して最も小さいこと整合する．よって，胴体尾部

とナセル形状を同時に変更して拡大比を減らすケー

スが最も剥離を抑制できることが分かった． 
 

(a) It_0.90  

(b) Lt_0.90 (c) It_Lt_0.90
 

図 21．ナセル中心縦断面でのMach数分布 
 

 
(a) It_0.90  

 
(b) Lt_0.90 (c) It_Lt_0.90

 

図 22．ナセル中心横断面でのMach数分布 
 
6. 結言 

本稿では，over-the-fuselage-nacelle 形態機のナセル

と胴体に囲まれた流路領域を縮小拡大管と見なし，

この流路の拡大比低減により抗力を低減するという

仮説の検証を行った． 
ナセルと胴体間で発生する局所衝撃波はケース間

により発生位置が異なり，これが胴体尾部の負圧領

域の位置や大きさに影響していることが分かった．

また，局所衝撃波通過後の胴体での剥離の有無も胴

体尾部上面の負圧領域に影響を与えており，これら

の要因が CLに影響を与えていることがわかった． 
全ケースを見ると，対象流路の拡大比と圧力抗力

CDPに正の相関があることがわかった．ナセル形状の

みの変更，胴体尾部形状のみの変更，胴体尾部とナ

セル形状の同時変更を行ったケースごとに拡大比と

CDPに線形的な関係があることもわかった．拡大比が

小さいと CDP も小さいが，全ケースと比べると拡大

比 1.0 形状の CDP が必ず最小になるとはかぎらない

ことが分かった．CDPの変化は，剥離の増減による影

響だけでなく，局所衝撃波位置の移動に伴い負圧領

域が移動し，負圧の機軸前後方向成分が変化するこ

とや，胴体形状による負圧の機軸前後方向成分の変

化も CDP に影響を与えていることが分かった．拡大

比の低減は剥離の抑制および CDP の低減に有効であ

るが，ナセルと胴体を同時の変更により拡大比を低

減することが最も有効であることが分かった． 
以上の結果から，over-the-fuselage-nacelle 形態機の

形状設計に際して，対象流路の拡大比は空力干渉を

抑制する抗力低減のためのパラメータとして有効で

あることが示された．今後は，機体迎角の変更や，巡

航中に想定される範囲内での横滑り角の変更による

影響調査，そしてパイロンが有る状態での調査を行

い，同様に拡大比と剥離の関係が成立するかを検証

する． 
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