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1. 研究背景 

利便性の更なる向上を目的とした超音速旅客機の実現に向けて，世界各国で基盤技術の研究が

進められている．本学航空宇宙機システム研究センターにおいては，大気中を超音速で飛行する

ための各種基盤技術に関する研究を行なっており，その実証のためのフライングテストベットと

して小型無人超音速機の設計を進めている．図 1 に現在設計が進められているM2006 機体形状1)

 

を示す．エンジンは主翼下，胴体に近接した位置に搭載しており，エンジン吸い込み流量の変化

に伴う干渉抗力の変化を予め見積もっておくことが極めて重要と予想される．本研究では，エン

ジン流量が機体の干渉抗力に及ぼす影響を検証するため，エンジン出口部に径の異なるオリフィ

スを設けて吸い込み流量を模擬し，風洞試験を実施した． 
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図 1：M2006 機体形状 

 

2. 風洞試験条件と解析手順 

本研究では艤装エンジンに可換式オリフィスを設けることにより，エンジンの作動状態に対応

する流量を調整する．エンジン流量を評価する為のパラメタとして流量吸込率を式(1)で定義する．

但し，m f mはエンジン前方投影面積を通過してくる質量流量， d mはエンジンの吸い込み流量， cor

はエンジン修正流量，Aはエンジン前方投影断面積，Patmは大気圧，Tatmは大気温度，Rは機体定

数，γは比熱比，Mは飛行マッハ数（>1.0）である． 
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式(1)より，Aとm cor

m
を決定することが出来れば，流量吸込率ηは飛行マッハ数Mのみの関数と

なる．Aと cor

表 1：艤装エンジン設計パラメタ 

は，搭載予定のエンジンが現在設計中の為，未確定である．そこで今回の解析で

は表 1 に示す暫定値を使用する．ηについては 0-0.47 の範囲で設定した．詳細な試験条件を表 2

に示す．  

Diameter of intake 0.192 m 
Corrected mass flow 3.6 kg/s 

 
表 2：風洞試験条件 

Exam. Mach Number 1.1，1.3 
Flow draw ratio 0，0.18，0.36，0.45 
Angle of attack -2，0，2，4 deg 

 

エンジンからの溢れ流れ（スピレージ流れ）による流れ場の変化に起因する干渉抗力CDothersは，

全機体抗力CDtotから，機体からエンジンを取り外した状態の抗力CDfusと，エンジン単体に作用す

る抗力CDengを差し引くことで求められる（式(2)）．CDtot，CDfusは風洞試験により取得し，CDeng

は理論式から推算により求めた2)

　　engDfusDtotDothersD CCCC −−=

． 

(2) 

エンジン内部を流れる流量m dは，流れの閉塞を利用して計測した．すなわち式(3)により算出

する3)．尚，閉塞条件は，図 2 に示す全圧Poと静圧Ps
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を位置で確認している． 

(3) 

但し，Cはオリフィス流量係数，P0はエンジン内全圧，Aはオリフィスの開口面積，Rは空気の

気体定数，T0は全温，γは空気の比熱比である．尚，P0

Po PS Fuselage wall

173 40

38
.5

は衝撃波による全圧損失も考慮に入るた

めエンジン内部で計測した． 
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図 2：Po とPs

 

の測定点            図 3：エンジン単体に作用する抗力 

3. 試験結果と考察 

3.1 全機体抗力特性CDtot，機体抗力特性C

図 4 にηとC

Dfus 

Dtotの関係を示す．同図は横軸に流量吸込率η，縦軸にCDtotを示す．同図からMach 

1.1，並びにMach 1.3 ともηに対してCDtotが減少する傾向が伺え，ηがCDtotに及ぼす影響は強いと
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言える．図 4 における各々の迎角における線図の傾きCDtot/ηを最小二乗法により求めた結果を図

5 に示す．同図の横軸は迎角，縦軸にCDtot/ηを示す．同図からMach1.1 の方がMach1.3 よりもCDtot/

ηの絶対値が大きい．Mach1.1 の時にCDtot

 

がηの影響を受けやすいと言える． 
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図 4： CDtot

 

のηに対する依存性 
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図 5：CDtot

 

/ηのAoA依存性 

オイルフローによってエンジン表面における流線を比較したものを図 6 に記す．尚，風上の向

きは図中右下方向である．Mach1.1 の時のみエンジンナセル付近で大きな逆流領域が生じている

ことが確認された．これは流れの剥離を示唆しており，これが干渉抗力を招く原因になっている

と推察される． 

   
(a)Mach1.1               (b)Mach1.3 

 
図 6：オイルフローによる艤装エンジン入口付近の流れ場の様子 

 
図 7 に全機体抗力CDtotの各成分CDfus，CDeng，CDothresの内訳を示す．このうちCDengは 2 節で述べ

たように理論式からの推定であり，その他は実測値である．各々の流量吸込率ηに対してCDothres

がCDtotに対して占める割合は 0~20%程度でCDengがCDtotに対して占める割合は 40~70%である．定

CDtot/η 
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量的には干渉抗力CDothresよりもエンジンの抗力CDeng

 

の変化量の方が大きいが，ηが大きくマッハ

数が 1.1 の場合には干渉抗力も無視出来ない程度存在すると言える．今後，適切なフィレットの

採用により図 6 で示されるようなエンジンナセル部の剥離を抑制することで，干渉抗力の割合を

低減することが求められる． 
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(a)Mach 1.1           (b)Mach 1.3 

 

図 7：全機抗力に占める抗力成分の割合 

4. 結言 

本研究では，M2006 機体形状についてエンジン流量の変化が干渉抗力に及ぼす影響を風洞試験

により確認した．  
 

1.  流量吸込率が 0.45 から 0 まで変化すると抗力係数は 0.1 程度から 0.15 程度まで増加する

ことが確認された． 

2.  流量吸込率η=0～0.45において，全抗力に対する割合については，エンジン抗力は40~70%，

流れ場の変化による抗力は 0~20%であることが予測された． 

3. オイルフロー試験の結果より，マッハ 1.1 の場合にはエンジンナセル表面に剥離痕が見ら

れることが分かった． 

 

以上の結果を踏まえて，エンジン作動条件の変化に伴う M2006 機体の抗力変化を正確に把握す

ることが可能となった．  
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