
 
 
 
 
 
 
 
 
 

「環境適応型小型航空機用エンジン研究開発」 

事後評価報告書 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

平成２５年１１月 

 
 

独立行政法人新エネルギー・産業技術総合開発機構 

研究評価委員会 

 

 

 

表　紙



平成２５年１１月 
 
 
独立行政法人新エネルギー･産業技術総合開発機構 
理事長 古川 一夫 殿 

 
 
 

独立行政法人新エネルギー・産業技術総合開発機構 

研究評価委員会 委員長 西村 吉雄 

 
 
 
 
ＮＥＤＯ技術委員・技術委員会等規程第３３条の規定に基づき、別添のとおり

評価結果について報告します。 

 



 
 
 
 
 
 
 
 
 

「環境適応型小型航空機用エンジン研究開発」 

事後評価報告書 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

平成２５年１１月 

 
 

独立行政法人新エネルギー・産業技術総合開発機構 

研究評価委員会 

 

 

 



 
 
 
 

目 次 
 
はじめに 1 
分科会委員名簿 2 
審議経過 3 
評価概要 4 
研究評価委員会におけるコメント 7 
研究評価委員会委員名簿 8 
 
第１章 評価 

１．プロジェクト全体に関する評価結果 1-1 
１．１ 総論 
１．２ 各論 

２．個別テーマに関する評価結果 1-18 
２．１エンジンシステム特性向上技術 

（全体システムエンジン実証） 
２．２エンジンシステム特性向上技術（関連要素実証） 
２．３耐久性評価技術／耐空性適合化技術 

３．評点結果 1-24 
 
第２章 評価対象プロジェクト 

１．事業原簿 2-1 
２．分科会における説明資料 2-2 

 
参考資料１ 評価の実施方法 参考資料 1-1 
参考資料２ 評価に係る被評価者意見 参考資料 2-1 
参考資料３ 分科会議事録 参考資料 3-1 
参考資料４ 評価結果を受けた今後の取り組み方針について 参考資料 4-1 

 

 



 

1 
 

はじめに 
 
独立行政法人新エネルギー・産業技術総合開発機構においては、被評価プロ

ジェクトごとに当該技術の外部専門家、有識者等によって構成される研究評価

分科会を研究評価委員会によって設置し、同分科会にて被評価対象プロジェク

トの研究評価を行い、評価報告書案を策定の上、研究評価委員会において確定

している。 
 
本書は、「環境適応型小型航空機用エンジン研究開発」の事後評価報告書であ

り、第３５回研究評価委員会において設置された「環境適応型小型航空機用エ

ンジン研究開発」（事後評価）研究評価分科会において評価報告書案を策定し、

第３６回研究評価委員会（平成２５年１１月６日）に諮り、確定されたもので

ある。 
 
 
 

平成２５年１１月 
独立行政法人新エネルギー・産業技術総合開発機構 

研究評価委員会 
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審議経過 
 
● 第１回 分科会（平成２５年７月１７日） 

公開セッション 
１．開会、分科会の設置、資料の確認 
２．分科会の公開について 
３．評価の実施方法について 
４．評価報告書の構成について 
５．プロジェクトの概要説明 

非公開セッション 
６．プロジェクトの詳細説明 
７．全体を通しての質疑 

公開セッション 
８．まとめ・講評 
９．今後の予定、その他、閉会 

 
● 現地調査会（平成２５年７月４日） 

(株)IHI 昭島事業所／瑞穂工場（東京都昭島市／東京都西多摩郡瑞穂町） 
 
● 第３６回研究評価委員会（平成２５年１１月６日） 
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評価概要 

 
１．総論 
１）総合評価 
本プロジェクトは、「環境適応性」という国の政策に基づいて小型航空機用エ

ンジンの研究開発を行うものとして推進され、市場動向調査に照らして必要性

が明確である上、極めて公共性の高いものであり、我が国の航空機産業を高付

加価値化する方向性を有するので、NEDO が関与する意義は大きい。当初は、

プロジェクト開始時の 2003 年ころに有望であった 50 席クラスの機体に搭載す

るエンジンをターゲットとしていたが、世界の経済事情の変化、航空燃料費の

高騰、50 席クラスの航空機の需要の減少等も影響し、試作機（デモエンジン）

が製作できなかったことは、非常に残念である。しかし、達成された技術はビ

ジネスジェット機への適用や国際共同開発にも適用される可能性があり、状況

が整えば耐久性評価技術（材料データベース取得、蓄積）および耐空性適合化

技術（解析技術検証）を活用して、型式承認取得を行う試作機を製作できる段

階にある。搭載機体が確定すれば実機開発に進むポテンシャルがあることから、

実用化・事業化への道筋を示したものと評価する。 
また、計算科学（CFD）を積極的に利用し、短期かつ低コストで、なおかつ

高性能なエンジンを開発しようという試みや、全体システムの評価指標に直接

運航費（DOC）を取る提案は大変有意義であり、環境適応型小型航空機用エン

ジンに対する技術目標、すなわち、ファン、圧縮機、燃焼器改良による直接運

航費低減、ノッチノズル適用による低騒音化、急速混合燃焼器による低 NOx 化

技術、LFW（線形摩擦接合）や MIM（金属射出成型）等の適用による製造プロ

セスの高度化の達成は十分になされたと考える。さらに、論文発表・特許取得

等を含む研究開発成果、設計法、製造関連技術、材料開発、評価法などを通し

て航空エンジン部門における日本の国際競争力は十分に高められ、人材育成の

効果も顕著である。実施者の役割とともに JAXA による技術的な協力も評価で

きる。 
一方、プロジェクトの目標設定のあり方や経済性評価の方法に関しては今後

に若干の課題を残したことは否めない。今後とも、環境変化に応じた出口戦略

の検討を継続することが重要であることも示唆された。 
 

２）今後に対する提言 
本プロジェクトで得られた技術を適用して事業化につなげることを期待する。

実用化のステップに対して、当初のデモ機製造という計画からやや後退した感
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が否めないが、今後の実機製造へと着実に結びつけて頂きたい。今後の開発に

向けては実証試験用エンジンの製作及び関連の研究開発施設等の共同利用施設

設置等が必要となるが、その際、市場調査と技術開発の間にもう少し一体感を

持たせることを期待する。 
また、分野分担型のこれまでの下請から、インテグレーション技術を磨き、

日本ならではの高付加価値の次世代旅客機・エンジン等の開発をできうる体制

を構築する必要があり、こうした実利に寄与する研究を積極的に進めていくべ

きと考える。材料技術は日本が得意とする分野であり、エンジン部材にも例え

ば CMC（セラミックス基複合材料）等が使われ始めていると聞くが、さらに適

用範囲・材料を増やして、日本が世界を先導し得るように働きかけるのが望ま

しい。 
 

２．各論 
１）事業の位置付け・必要性について 
経済産業省の「航空機・宇宙産業イノベーションプログラム」は我が国の航

空機産業の基盤技術の強化を目標とするものであり、環境適応型小型航空機用

エンジン研究開発は、その研究開発項目として取り上げられている。本プロジ

ェクトはこの目的に合致している。また、航空機エンジン事業には開発費が膨

大で、かつ投資回収期間が長いという特有の事業リスクがある。本プロジェク

トは、「環境適応性」という目的を有する国の政策として推進する必要があり、

極めて公共性が高い。したがって、NEDO が関与することが必要と考える。 
本プロジェクトは、適用機種の妥当性、市場動向（燃料費の高騰）等の問題

により、実施期間を延長せざるを得なかったが、ビジネスジェットへの転換を

図るなど事業化の活路を見出していることは妥当である。 
事業の必要性については妥当であるが、出口戦略も考慮した検討が必要であ

るので、今後とも環境変化に応じた出口戦略の検討を継続することが重要と考

える。 
 

２）研究開発マネジメントについて 
本プロジェクトにおける研究開発の実施体制については、日本が現在取り得

るベストに近いものであり、その運営も適正かつ的確なものであると判断でき

る。共同研究先である JAXA の役割は非常に大きく、NEDO 技術委員会等、各

種委員会の役割も妥当であった。研究開発目標については、取り巻く環境を反

映した目標値が定量的に設定されており、測定手法含め、評価できる。また、

開発成果の実用化・事業化に向けた知財戦略等も評価できる。 
当初計画より 2 年延長されたことは、その間燃料費の高騰による圧縮機の設
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計変更、東日本大震災による工場被害等の予期しない事態があったため致し方

ないと思われ、情勢変化への対応は妥当である。 
一方、事業化にむけたマネジメントについては、成果の活用・実用化の担い

手、ユーザーが関与する体制は構築されていたが、今後の実用化に向けての展

開においては、より一層の顧客との綿密な意見交換の場が必要であり、また、

技術力や製品のアピールのための努力も不可欠である。 
 

３）研究開発成果について 
研究開発成果として、直接運航費用低減、低 NOx 化、低騒音化については、

所期の目標値を達成している。また、耐久性評価技術、耐空性適合化について

も初期の目標を達成している。それらの達成に貢献した技術開発についても、

独創性がある。低騒音化、低 NOx 化については、広範な実証試験によりその達

成が示されている。論文発表数、特許出願数に関しても十分な数である。特に、

特許出願数は 103 件の多きにわたり、事業戦略に沿って行われて妥当である。

将来の産業につながる戦略的な研究発表も見受けられる。海外大学との技術交

流、ITT コンソーシアム等での若手育成にも寄与している。本プロジェクトに

おける取組により、エンジン開発のコスト・期間はスリム化されたと考えられ

る。その点からも本成果は国際的に大変価値のあるものである。 
一方、直接運航費用低減については推定であり実証されたものではない、と

いう課題は残る。また、一般社会に向けての成果の発信、公表が少ない。成果

が支持されるためには、専門ではない人達への丁寧な広報が必要と思われる。 
 

４）実用化・事業化に向けての見通し及び取り組みについて 
試作機（デモエンジン）製作までには至っていないが、耐久性評価技術、耐

空性適合化技術を活用して型式承認取得の準備はできている。その前にビジネ

スジェット機用エンジン開発を図りつつ、小型機市場の動向を見極めることが

重要で、並行してリージョナルジェット機への適用も考慮するのが望ましい。

また、近い将来における海外エンジンメーカーとの共同開発への参画等、この

プロジェクトで獲得した技術の一部が実用に供される予定であり、企業活動に

貢献できることは評価できる。エンジン要素技術、低騒音技術、低 NOx 技術は

波及効果として継続されるであろうし、人材育成の効果は顕著である。 
ただし、当初の「実用化・事業化」の考え方のなかに、デモエンジンの製作

が掲げられていたにもかかわらず、達成できなかったのは残念である。市場調

査、製品の市場性、競争力などの調査や、継続的な技術開発が実用化にとり重

要であり、その点を十分踏まえた対応を期待する。 
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研究評価委員会におけるコメント 

 
第３６回研究評価委員会（平成２５年１１月６日開催）に諮り、本評価報告

書は確定された。研究評価委員会からのコメントは特になし。 
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第 1 章 評価 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
この章では、分科会の総意である評価結果を枠内に掲載している。なお、枠

の下の「○」「●」「・」が付された箇条書きは、評価委員の主な指摘事項を、

参考として掲載したものである。 
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１．プロジェクト全体に関する評価結果 
１．１ 総論 
１）総合評価 
本プロジェクトは、「環境適応性」という国の政策に基づいて小型航空機用エ

ンジンの研究開発を行うものとして推進され、市場動向調査に照らして必要性

が明確である上、極めて公共性の高いものであり、我が国の航空機産業を高付

加価値化する方向性を有するので、NEDO が関与する意義は大きい。当初は、

プロジェクト開始時の 2003 年ころに有望であった 50 席クラスの機体に搭載す

るエンジンをターゲットとしていたが、世界の経済事情の変化、航空燃料費の

高騰、50 席クラスの航空機の需要の減少等も影響し、試作機（デモエンジン）

が製作できなかったことは、非常に残念である。しかし、達成された技術はビ

ジネスジェット機への適用や国際共同開発にも適用される可能性があり、状況

が整えば耐久性評価技術（材料データベース取得、蓄積）および耐空性適合化

技術（解析技術検証）を活用して、型式承認取得を行う試作機を製作できる段

階にある。搭載機体が確定すれば実機開発に進むポテンシャルがあることから、

実用化・事業化への道筋を示したものと評価する。 
また、計算科学（CFD）を積極的に利用し、短期かつ低コストで、なおかつ

高性能なエンジンを開発しようという試みや、全体システムの評価指標に直接

運航費（DOC）を取る提案は大変有意義であり、環境適応型小型航空機用エン

ジンに対する技術目標、すなわち、ファン、圧縮機、燃焼器改良による直接運

航費低減、ノッチノズル適用による低騒音化、急速混合燃焼器による低 NOx 化

技術、LFW（線形摩擦接合）や MIM（金属射出成型）等の適用による製造プロ

セスの高度化の達成は十分になされたと考える。さらに、論文発表・特許取得

等を含む研究開発成果、設計法、製造関連技術、材料開発、評価法などを通し

て航空エンジン部門における日本の国際競争力は十分に高められ、人材育成の

効果も顕著である。実施者の役割とともに JAXA による技術的な協力も評価で

きる。 
一方、プロジェクトの目標設定のあり方や経済性評価の方法に関しては今後

に若干の課題を残したことは否めない。今後とも、環境変化に応じた出口戦略

の検討を継続することが重要であることも示唆された。 
 
〈主な肯定的意見〉 
○日本航空機開発協会（JADC）の航空旅客需要によれば、20 年後（2032 年）

の世界の航空旅客輸送料有償旅客数（RPK）は 13.9 兆人・km であり、2012
年の 2.6 倍（年平均 4.8％の伸び）に上る。このような需要を満たすために航

空機の開発が必要であるが、エアラインの競争激化により機体の高性能化、
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低コスト化が要求される。航空エンジンに対しても同様であり、さらに低エ

ネルギー/環境適応性の要求が加わる。本プロジェクトは、開始時の 2003 年

ころに有望であった50席クラスの機体に搭載するエンジンをターゲットとし

ていたが、世界の経済事情の変化、航空燃料費の高騰、50 席クラスの航空機

の需要の減少等も影響し、試作機開発には至っていない。しかし、達成され

た技術はビジネスジェット機への適用や国際共同開発にも適用される可能性

があり、状況が整えば耐久性評価技術（材料データベース取得、蓄積）およ

び耐空性適合化技術（解析技術検証）を活用して、型式承認取得を行う試作

機を製作できる段階にある。搭載機体が確定すれば実機開発に進むポテンシ

ャルがあることから、実用化・事業化への道筋を示したものと評価する。 
○本プロジェクトは、「環境適応性」という国の政策として推進され、極めて公

共性の高いものであり、NEDO が関与する意義は大きい。その上で、㈱IHI
を幹事会社とする KHI（川崎重工業㈱）、MHI（三菱重工業㈱）、日本航空機

エンジン協会、ESPR 組合（超音速輸送機用推進システム技術研究組合）の

役割は妥当であった。特に JAXA による技術的な協力の効果も大きいことは

評価できる。NEDO 技術委員会や各種委員会もよく機能した。 
○環境適応型小型航空機用エンジンに対する技術目標、すなわち、ファン、圧

縮機、燃焼器改良による直接運航費低減、ノッチノズル適用による低騒音化、

急速混合燃焼器による低 NOx 化技術、LFW（線形摩擦接合）や MIM（金属

射出成型）等の適用による製造プロセスの高度化の達成は十分になされたと

考える。 
○さまざまな新しい技術が開発され、論文発表、特許取得数が多いことも特筆

に値する。同時に製造プロセスのように秘匿性が必要な技術とのバランスも

考慮されている。 
○計算科学を積極的に利用し、短期かつ低コストで、なおかつ高性能なエンジ

ンを開発しようという試みは大変有意義なものである。また、経済性を考慮

した新指標である直接運航費用（DOC）の提案は大変優れた成果である。 
○航空エンジンは、経済の発展や人的交流の活発化により、需要が堅調に拡大

しており、開発に必要とされる技術水準の高さ、波及効果の大きさ、国防上

の戦略的物資である点、また、高速輸送機関用動力源としてほぼ代替の効か

ない製品であることから、民間企業のみにその開発を委ねることなく、国と

してその開発支援に積極的に取り組むことが国家技術戦略上極めて重要であ

ると考える。その点において、本事業は時宜を得たものであり、研究開発マ

ネジメント、エンジン内主要要素の研究開発成果、設計法、製造関連技術、

材料開発、評価法などの点で高く評価できる。この事業により、航空エンジ

ン部門における日本の国際競争力は十分に高められたと判断できる。 
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○こうした事業リスクの高い長期的な研究開発については、NEDOが主導し、

本邦航空機産業を高付加価値化する方向性には大いに賛成する。 
比率が増しつつある民間航空機の設計・製造の分野における成長を成し遂げ

るためにも、基礎技術基盤の堅持は必須であると考えており、本邦がその得

意分野で高付加価値を提供していく必要があると考えており、今回の成果は

評価に値する。 
○本研究開発事業は、妥当な背景・目的で、外部環境の変化の中、最良のマネ

ジメントの下で、大きな技術的成果をあげている。今後、事業者には事業展

開等の成果の発展・確保を希望するとともに、NEDO には、追跡調査を通し

てそれを担保することを希望する。線形摩擦結合やノッチノズル等の日本発

の技術の研究開発ができたことは非常に大きな進捗と考えられる。 
○座席数50席を中心とするリージョナル機に的を絞った小型エンジンに関する

研究開発であり、市場動向調査に照らして必要性が明確である。また現時点

での個別要素技術とそのインテグレーション技術は高度なレベルにあり、直

接運航費のエンジン寄与分の低減、騒音、窒素酸化物低減の目標値を達成す

るなどの技術波及効果、実用化後の経済的利得および波及効果も評価でき、

実用化が急がれる研究開発である。 
 
〈主な問題点・改善すべき点〉 
●デモエンジンを作れなかった点は大変残念である。 
●事後評価委員会の中でも指摘されていたが、市場予測や開発ターゲットの設

定の点ではまだ改善の余地がある。特に、燃料代高騰による直接運用コスト

に占める燃料代の比率増加で開発の方向性に若干の修正が入ったことはやむ

を得ないことではあるが、開発当初の段階で見込めたリスク要因でもあり、

目標設定のあり方としては今後の若干の課題を残したと言える。 
●経済性評価をもう少し慎重にすべきである。 
「いい物作れば売れるはず」という考えが潜在的にあるのではないかと危惧し

ており、「作ることありき」にならないよう、トータルのライフサイクルコス

トの検証等をもう少し深堀する必要があると思慮する。 
●外部環境の変化により、当初目的のデモエンジンが製作できなかったことは、

非常に残念である。 
●費用対効果は、もちろん実用化・事業化の程度によって測られるものであろ

うが、同時に次世代への科学的リテラシーの涵養および人材育成の効果で測

られてしかるべきであり、このためにも、一般社会への広報にも意を尽くす

のが望ましい。 
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〈主なその他の意見〉 
・HYPR（超音速輸送機用推進システム研究開発）、ESPR 及び本事業を経て確

実に航空エンジン開発力が向上してきており、GT（グリーンテクノロジー）

分野や宇宙推進分野への展開も期待出来る。アジア、特に中国との競争も激

化してきており、国としての継続的関与を期待したい。 
・プロジェクト開始当時、「本当に売る気があったか」、「売れる確信があったか」

等、事業化に向けての意気込みが見聞きする限りでは伝わってこなかったの

が、心残りである。（市場動向について分析とその打ち手の検討が十分であっ

たか） 
・市場調査に関しては、エアラインに対する調査は実施しているにしても、乗

客が何を求めているのかをより調査するのが望ましい。 
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２）今後に対する提言 
本プロジェクトで得られた技術を適用して事業化につなげることを期待す

る。実用化のステップに対して、当初のデモ機製造という計画からやや後退し

た感が否めないが、今後の実機製造へと着実に結びつけて頂きたい。今後の開

発に向けては実証試験用エンジンの製作及び関連の研究開発施設等の共同利用

施設設置等が必要となるが、その際、市場調査と技術開発の間にもう少し一体

感を持たせることを期待する。 
また、分野分担型のこれまでの下請から、インテグレーション技術を磨き、

日本ならではの高付加価値の次世代旅客機・エンジン等の開発をできうる体制

を構築する必要があり、こうした実利に寄与する研究を積極的に進めていくべ

きと考える。材料技術は日本が得意とする分野であり、エンジン部材にも例え

ば CMC（セラミックス基複合材料）等が使われ始めていると聞くが、さらに適

用範囲・材料を増やして、日本が世界を先導し得るように働きかけるのが望ま

しい。 
 
〈主な今後に対する提言〉 
・2012 年に始まった国の総合科学技術会議による第 4 期科学技術基本計画では、

従来の縦割りの科学技術ではなく、分野横断的なイノベーティブな科学技術

（社会の進歩に寄与する科学技術）およびグリーンテクノロジー（環境適合

技術）が重点と考えられている。本プロジェクトはそれ以前に開始されたも

のであるが、まさにその精神を具現化している。本プロジェクトで得られた

技術を適用して事業化につなげることを期待する。 
・イノベーティブな技術を推進することは人材育成に寄与する。すなわち、企

業内の人材育成は言うに及ばず、これから就職しようとする大学生に希望を

与える。小中高校生の理科離れが懸念されて久しいが、それらを払拭するよ

うな「科学へのおもしろさ」を与え、科学リテラシーの涵養に貢献する。技

術の製品化とともに、そのような観点からの広報にも力を注ぐべきである。 
・材料技術は日本が得意とする分野である。エンジン部材にも例えば CMC（セ

ラミックス基複合材料）等が使われ始めていると聞くが、さらに適用範囲・

材料を増やして、日本が世界を先導し得るようにするのが望ましい。それに

は国際標準規格を戦略的に進めて行くべきである。 
・実用化のステップに対して、当初のデモ機製造からやや後退した感が否めな

いが、今後の実機製造へと着実に結びつけて頂きたい。また対象機体の座席

数増加にも適用できる融通性も持って頂きたい。 
・携帯電話にも見られるように、良い技術を持っていることと売れる技術は一

緒ではない。是非、もう少し市場調査と技術開発の間に一体感が欲しい。 
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・今回の評価にあたり、要素技術の研究では特筆すべき成果があり、ひたむき

な研究姿勢が伝わり、敬意を表する。さらに将来の事業化・製品化に向けて、

成果を結実させていかないと宝の持ち腐れとなってしまうため、この評価で

終わりとせず、開発パートナーと実用化に向けたスピード感を持った取り組

みとその検証が必要である。 
・外部環境の変化で方向変換をするのは止むを得ないが、次の機会があれば、

あらゆる可能性を想定して計画されることを希望する。次の機会を作って、

ぜひデモエンジンの運転を見てみたい。 
・当初計画していた実証のためのデモエンジン製作までには残念ながら至らな

かったが、今回の事業成果を踏まえ、今後の開発に向けた実証試験用エンジ

ンの製作及び関連の研究開発施設等の共同利用施設設置に向けた働き掛けを

期待したい。 
 
〈主なその他の意見〉 
・分野分担型のこれまでの下請から、インテグレーション技術を磨き、日本な

らではの高付加価値の次世代旅客機・エンジン等の開発をできうる体制を構

築する必要があり、こうした実利に寄与する研究を積極的に進めていくべき

と考える。 
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１．２ 各論 
１）事業の位置付け・必要性について 

経済産業省の「航空機・宇宙産業イノベーションプログラム」は我が国の航

空機産業の基盤技術の強化を目標とするものであり、環境適応型小型航空機用

エンジン研究開発は、その研究開発項目として取り上げられている。本プロジ

ェクトはこの目的に合致している。また、航空機エンジン事業には開発費が膨

大で、かつ投資回収期間が長いという特有の事業リスクがある。本プロジェク

トは、「環境適応性」という目的を有する国の政策として推進する必要があり、

極めて公共性が高い。したがって、NEDO が関与することが必要と考える。 
本プロジェクトは、適用機種の妥当性、市場動向（燃料費の高騰）等の問題

により、実施期間を延長せざるを得なかったが、ビジネスジェットへの転換を

図るなど事業化の活路を見出していることは妥当である。 
事業の必要性については妥当であるが、出口戦略も考慮した検討が必要であ

るので、今後とも環境変化に応じた出口戦略の検討を継続することが重要と考

える。 
 
〈主な肯定的意見〉 
○経済産業省の「航空機・宇宙産業イノベーションプログラム」は我が国の航

空機産業の基盤技術の強化を目標とするものであり、環境適応型小型航空機

用エンジン研究開発は、その研究開発項目として取り上げられている。本プ

ロジェクトはこの目的に合致している。 
航空機エンジン事業には開発費が膨大で、かつ投資回収期間が長いという特

有の事業リスクがある。通常の商業航空エンジンは各企業の経営方針のもとに

独自に開発されるものと思われるが、本プロジェクトは、「環境適応性」とい

う目的を有する国の政策として推進する必要があり、極めて公共性が高い。し

たがって、NEDO が関与することが必要と考える。 
○本プロジェクト開始時には、適用機種の妥当性（50 席旅客機（リージョナル

ジェット）の需要の減少）、市場動向（燃料費の高騰）等の問題により、プロ

ジェクト実施期間も延長せざるを得なかったが、ビジネスジェットへの転換

を図るなど事業化の活路を見出していることは妥当である。既に各種の要素

技術も本プロジェクトの成果として得られており、人材育成の効果も考えれ

ば、総経費 170 億円に対する費用対効果は十分と考える。 
○当初の技術動向調査、市場動向調査を基に、第３期ではスケジュール、予算

等の適切な見直しを行い、その結果、デモ機製造は行わなかった。最終的に

は国際共同開発に対応できるエンジンシステムインテグレーションを成功さ

せるためのスケジュール、予算になっており、ブレークダウンした技術開発
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の目標設定も適切である。我が国の航空関係機関が密接、機能的に協力体制

をとっている。 
○エンジン開発は航空機開発の根幹であり、本事業は国家レベルにて取り組む

べきである。 
○航空エンジンは、開発に必要とされる技術水準の高さ、波及効果の大きさ、

国防上の戦略的物資である点、また、高速輸送機関用動力源としてほぼ代替

の効かない製品であることから、民間企業のみにその開発を委ねることなく、

国（NEDO）としてその開発支援に積極的に取り組むべき事業であり、本事

業はその方向性に合致している。開発事業費については、一般に大型旅客機

用エンジンの開発に 2 千億円かかるとも言われており、推力の違い、開発期

間、新規課題への挑戦、一品ものなどの観点から、開発目的に照らしても妥

当な水準であると判断できる。 
○航空エンジンの開発は欧米、アジア地区で国家的プロジェクトとして進めら

れており、その意味で厳しい国際競争に晒されている。今後も国際共同開発

などで開発に参画していくためにも、本事業の目的は妥当なものである。 
○国策としての航空・宇宙産業イノベーション創出のための基盤技術力強化と

いう中で、小型航空機用エンジンの実用化の技術開発を実施するという事業

実施の必然性を確信させてくれる。 
○流動的な将来市場を予測しながらの長期にわたる投資であり、民間だけでは

リスクを抱えきれない点や、国策としての技術開発、戦略的な研究と位置づ

けられる点等に鑑み、NEDO の関与は適切なものと考える。また、欧米に独

占されているインテグレーターへのステップアップも本邦に必須の条件であ

り、国の支援は必須。 
 
〈主な問題点・改善すべき点〉 
●多少、技術に偏りすぎている。今後とも環境変化に応じた出口戦略の検討を

継続することが必要と考える。 
●いわゆるペーパーエンジンではないが、実証試験に供することができる製品

にまで届かなかったことは残念である。この業界でアピールする好機でもあ

ったので、何かの機会を捉えてデモ機製作を試みて欲しい。 
●エンジンの実用化に向けた技術開発、という点では定性的な成果を上げてお

り、事業の必要性については、妥当であると考える。 
●投じた総予算約 170 億円に対する費用対効果をどう見積もるかについては、

議論のあるところであるが、この 10 年間で 1000 台（機体で 500 機）の需要

予測はやや楽観的過ぎるのではないだろうか。今後の実用化・事業化の成否

にかかっていると思われる。 



 

1－9 
 

 
〈主なその他の意見〉 
・研究開発の他産業への波及については、「直接的な技術波及が可能」「成果は

極めて広範囲な産業分野に波及」との言及があるが具体的な例示が乏しい。 
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２）研究開発マネジメントについて 
本プロジェクトにおける研究開発の実施体制については、日本が現在取り得

るベストに近いものであり、その運営も適正かつ的確なものであると判断でき

る。共同研究先である JAXA の役割は非常に大きく、NEDO 技術委員会等、各

種委員会の役割も妥当であった。研究開発目標については、取り巻く環境を反

映した目標値が定量的に設定されており、測定手法含め、評価できる。また、

開発成果の実用化・事業化に向けた知財戦略等も評価できる。 
当初計画より 2 年延長されたことは、その間燃料費の高騰による圧縮機の設

計変更、東日本大震災による工場被害等の予期しない事態があったため致し方

ないと思われ、情勢変化への対応は妥当である。 
一方、事業化にむけたマネジメントについては、成果の活用・実用化の担い

手、ユーザーが関与する体制は構築されていたが、今後の実用化に向けての展

開においては、より一層の顧客との綿密な意見交換の場が必要であり、また、

技術力や製品のアピールのための努力も不可欠である。 
 
〈主な肯定的意見〉 
○内外の技術動向、市場動向を踏まえれば、エネルギー使用効率向上、環境負

荷対応は航空エンジンに対する妥当な要求である。直接運航費 15%低減、

ICAO（国際民間航空機関）規制値（2006 年適用）に対して-20dB の低騒音

化、および ICAO 規制値（2004 年適用）に対して-50%の低 NOx 化という目

標はかなり高いと思われるが、達成できたことは評価できる。 
○エンジン開発に経験の深い IHI が幹事会社となり、KHI、MHI、日本航空機

エンジン協会、ESPR 組合が協力するという開発体制は妥当である。共同研

究先である JAXA の役割は非常に大きく、NEDO 技術委員会等、各種委員会

の役割も妥当であった。 
○成果の実用化・事業化につなげるよう、BJ（ビジネスジェット）機への適用

を考慮している。さまざまな新しい技術が開発されたが、特許とし公開する

ものと、製造プロセスのように秘匿化するものの区別が明確になされていて、

妥当である。 
○第１期、第２期の要素研究開発の成果を基に、第３期では情勢変化への柔軟

な対応により、基本計画及び実施方針の見直しを行った。特にコアエンジン

要素実証、システムインテグレーション技術の獲得に傾注し、充分な成果を

挙げている。また、開発成果の実用化・事業化に向けた知財戦略等も評価で

きる。 
○50 人乗り航空機用エンジンという開発ターゲット設定には、市場調査、市場

長期予測の精度や妥当性が大きく関わり、本事業の成否の評価の過程で慎重
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に議論すべきであるが、エンジンサイズの設定後においては、性能、環境適

合性、直接運行経費削減度など目標値についてほぼ妥当な設定がされており、

その達成にむけての開発計画設定についても概ね妥当である。  
○実施体制については、日本が現在取り得るベストに近いものであり、その運

営も適正かつ的確なものであると判断できる。  
○実用化・事業化に向けたマネジメントについては、技術的な成熟度も高いこ

と、実施者が一部国産エンジン開発に展開し始めているとの報告があること、

また、実施者の過去の実績等を踏まえると、実施者は実用化・事業化に向け

た十分なマネジメント能力を有し、かつ、その体制が整っていると判断でき

る。 
○第 3 期の研究開発目標については、取り巻く環境を反映した目標値が定量的

に設定されており、測定手法含め、評価できる。運営管理体制も明確に役割

分担がされており、世間動向にも柔軟に追従できたものと考える。特許化含

めた知財の取扱いについても、情報の秘匿性等を考慮し適切にされていたと

思慮する。 
○根拠に基づく目標設定は妥当である。環境の変化により、デモエンジン試作

まで至らなかったのは非常に残念ではあるが、与えられたリソースの中で、

最大限の成果を生むべくマネジメントされた状況である。 
○当初計画より 2 年延長されたことは、その間燃料費の高騰による圧縮機の設

計変更、東日本大震災による工場被害等の予期しない事態があったため致し

方ないと思われ、情勢変化への対応は妥当である。 
 
〈主な問題点・改善すべき点〉 
●情勢変化、特に燃料代高騰や市場構成の変化については、圧力比向上（段数

増加）という方法で適切に対応できているが、今後の実用化に向けての展開

においては顧客との綿密な意見交換の場が必要であり、また、技術力や製品

のアピールのための努力も不可欠である。 
●40~59 席リージョナルジェット機の需要予測によれば、2000 年以降の減少が

予測され、プロジェクト開始の 2003 年には減少が始まる時期に合致する。し

たがって、ターゲットとしてビジネスジェット機への適用を考えざるを得な

い。 
●「国内外のエアライン、機体メーカ等への調査あるいは情報交換を通じて、

対象とするエンジンン/機体の事情性、技術動向、規制動向等を調査する」と

あるが、そのアウトプットが十分でない。 
需要予測の見直しは、外部環境の変化もあるが、当初の想定が蓋然性のあるも

のではなかったのではないかと読み取れる。 
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〈主なその他の意見〉 
・年２回の市場調査小委員会で十分な議論・調整ができていたのか、見えにく

い。 
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３）研究開発成果について 
研究開発成果として、直接運航費用低減、低 NOx 化、低騒音化については、

所期の目標値を達成している。また、耐久性評価技術、耐空性適合化について

も初期の目標を達成している。それらの達成に貢献した技術開発についても、

独創性がある。低騒音化、低 NOx 化については、広範な実証試験によりその達

成が示されている。論文発表数、特許出願数に関しても十分な数である。特に、

特許出願数は 103 件の多きにわたり、事業戦略に沿って行われて妥当である。

将来の産業につながる戦略的な研究発表も見受けられる。海外大学との技術交

流、ITT コンソーシアム等での若手育成にも寄与している。本プロジェクトに

おける取組により、エンジン開発のコスト・期間はスリム化されたと考えられ

る。その点からも本成果は国際的に大変価値のあるものである。 
一方、直接運航費用低減については推定であり実証されたものではない、と

いう課題は残る。また、一般社会に向けての成果の発信、公表が少ない。成果

が支持されるためには、専門ではない人達への丁寧な広報が必要と思われる。 
 
〈主な肯定的意見〉 
○本プロジェクトにおける取組により、エンジン開発のコスト・期間はスリム

化されたと考えられる。その点からも本成果は国際的に大変価値のあるもの

である。 
○直接運航費用低減、低騒音化、低 NOx 化とも目標値を達成している。また、

低騒音化技術としてのノッチノズル、低 NOx 技術としての急速混合燃焼器は

目標達成のために効果を上げた。圧縮機、ファン、低圧・高圧タービン、等

の技術の確立は直接運航費を下げるために貢献した。LFW（線形摩擦接合）、

MIM（金属射出成型）は製造プロセスの改良に役立っている。 
○特許出願数は 103 件（うち、国際特許 26 件）の多きにわたり、事業戦略に沿

って行われて妥当である。 
○論文等誌上発表数、特許出願数が多いことは評価できる。将来の産業につな

がる戦略的な研究発表も見受けられる。海外大学との技術交流、ITT コンソ

ーシアム（主要大学におけるターボ機械・航空宇宙の伝熱セミナー）等での

若手育成にも寄与している。 
○研究開発成果として、直接運航費低減、低 NOx 化、低騒音化については、所

期の目標値をクリアしている。また耐久性評価技術、耐空性適合化について

も初期の目標を達成している。特に直接運航費低減についてはサイクル解析

の最適化指標として用いて設計点を決定した点もユニークである。論文発表

についても専門分野における代表的な国際会議における発表も多くあり、適

切である。 
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○低騒音化、低 NOx 化については、広範な実証試験によりその達成が示されて

おり問題ない。直接運行費用低減については推定であり実証されたものでは

ない、という課題は残るものの、十分なマージンを有して達成可能であるこ

とが示されており、本プロジェクトの目的は十分に達成したと考える。  
○空力性能面では、燃費低下に向けた新しい技術（ディフューザパッセージな

どの圧縮機技術など）、環境適合性向上技術（３つの異なる形態の燃焼器や低

騒音ノズルなど）につい将来の規制強化、低燃費化要請にも十分対応可能な

マージンを得ており、知的財産としての価値が高く、実際に関連特許も数多

く出願されている。また、国内外での論文集、会議、展示会等で発表されて

おり、標準化にむけての取り組みは十分であったと判断できる。 
○定量目標については、設定したレベルをクリアしており、評価できる。また、

その達成に貢献した技術的な開発についても、独創性があり、特許等の取扱

いも適切にされている。 
○直接運行費用低減目標、低 NOx 化、低騒音化のいずれの数値目標に対して

も、十分な成果を達成していると高く評価できる。論文発表数、特許出願数

に関しても十分な数である。 
 
〈主な問題点・改善すべき点〉 
●低騒音化技術、低NOx化技術は成果が定量化して現れるので、納得できるが、

直接運航費の評価が不明確ではないだろうか。 
●一般社会に向けての成果の発信、公表が少ない。成果が支持されるためには、

専門ではない人達への丁寧な広報が必要と思われる。それが次世代人材への

科学的リテラシーの涵養につながると考える。 
●一般への情報公開も積極的に行うべきであり、本エンジン実機実現に対する

世論の醸成が必要である。また次世代技術者となるべき若手（在学生も含む）

に対する広報活動も重視して頂きたい。 
●市場の拡大に繋がるのかどうかに疑問がある。技術偏重の傾向が見られる。

今後とも環境変化に対応して、本来の出口に向かうよう努力することが必要

である。 
●ノッチノズルによる低騒音化達成は長年の研究の成果であろうが、その物理

的メカニズムの説明が必要。 
 
〈主なその他の意見〉 
・性能のみを追い求めるものではなく、DOC ベースでの費用削減の目標設定、

効果測定自体は意義のある取り組みだと思うものの、そのメッシュが米

DOT(United States Department of Transportation)のデータに基づくもの
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であり、研究効果測定には良いのであろうが、エアライン側としては、メッ

シュが粗すぎてわかりづらく、エアラインとのクロストーク等通じでもう少

し、わかりやすい見せ方を検討すべきである。 
・研究開発期間を過ぎた今後も、この事業での人財開発の成果の深化、成果の

更なる公表、航空機エンジンの実用化の技術開発の技術啓蒙につながってほ

しい。 
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４）実用化・事業化に向けての見通し及び取り組みについて 
試作機（デモエンジン）製作までには至っていないが、耐久性評価技術、耐

空性適合化技術を活用して型式承認取得の準備はできている。その前にビジネ

スジェット機用エンジン開発を図りつつ、小型機市場の動向を見極めることが

重要で、並行してリージョナルジェット機への適用も考慮するのが望ましい。

また、近い将来における海外エンジンメーカーとの共同開発への参画等、この

プロジェクトで獲得した技術の一部が実用に供される予定であり、企業活動に

貢献できることは評価できる。エンジン要素技術、低騒音技術、低 NOx 技術は

波及効果として継続されるであろうし、人材育成の効果は顕著である。 
ただし、当初の「実用化・事業化」の考え方のなかに、デモエンジンの製作

が掲げられていたにもかかわらず、達成できなかったのは残念である。市場調

査、製品の市場性、競争力などの調査や、継続的な技術開発が実用化にとり重

要であり、その点を十分踏まえた対応を期待する。 
 
〈主な肯定的意見〉 
○デモエンジン製造には至らなかったが、近い将来における海外エンジンメー

カーとの共同開発への参画等、このプロジェクトで獲得した技術の一部（特

に低圧系）が実用に供される予定であり、企業活動に貢献できることは評価

できる。 
○個別技術は次世代エンジン開発に十分に貢献しうる。 
○市場の変化により、開発ターゲットを元にした製品モデルそのものの開発は

実現性に乏しいが、ビジネスジェットなど小型機市場への展開や国際共同開

発におけるキラーテクノロジーとして活用するとされており、その方向は概

ね妥当なものである。 
○要素技術開発へシフトし、それぞれの分野にて、性能面で優位にある結果が

出ており、研究の成果は大きいと考えている。費用対効果の検証が定量的に

できない面はあるものの、人材育成・将来への波及効果等を勘案するに、十

分な効果は得られていると考える。 
○本研究開発事業の成果を反映させた製品の開発に非常に有用な成果を上げた

ので、事業者の企業活動に売上増だけでなく、国際共同開発での立場の向上

などに大きく貢献すると思われる。ビジネスジェット市場での実用化・市場

獲得を期待する。 
○試作機製作までには至っていないが、耐久性評価技術、耐空性適合化技術を

活用して型式承認取得の準備はできていると理解。その前にビジネスジェッ

ト機用エンジン開発を図りつつ、小型機市場の動向を見極めることが重要で、

並行してリージョナルジェット機への適用も考慮するのが望ましい。また、
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エンジン要素技術（圧縮機、燃焼器、各種製造技術等）、低騒音技術、低 NOx
技術は波及効果として継続されるであろうし、人材育成の効果は顕著である。 

 
〈主な問題点・改善すべき点〉 
●将来的には、高圧系も含めて全エンジンシステムの製造につなげて頂きたい。 
●デモエンジンが制作できていない以上、問題点が無いとは言えない。 
●市場調査、製品の市場性、競争力などの調査や、継続的な技術開発が実用化

にとり重要であり、その点を十分踏まえた対応を期待する。 
●当初の「実用化・事業化」の考え方のなかに、デモエンジンの製作が掲げら

れていたにもかかわらず、達成できなかったのは残念である。50 席機の需要

を十分に見通せなかったことも、次の機会があれば改善すべきである。 
●これだけの資金を投資するに当たっては、慎重に評価。検証の上、プロジェ

クトを開始する体制の構築が必要であると考える。 
 
〈主なその他の意見〉 
・エアラインと乗客の嗜好を組み込んだ企画立案を期待する。 
・継続的な技術開発において、大学等日本におけるリソースの活用が望まれる。 



 

1－18 
 

２．個別テーマに関する評価結果 
２．１ エンジンシステム特性向上技術（全体システムエンジン実証） 
１）成果に関する評価 
第 2 期仕様デモエンジン製作に向けた詳細設計を実施した段階で急激な燃料

費高騰によって、燃費重視仕様エンジンの全体設計、適用技術の開発が必要に

なった。しかしながら、設計確認により、高性能化、低コスト化、低騒音化、

また製造工程確認により低コスト製造技術が可能になり、直接運航費低減が達

成されることが確認できたことは、大いに評価できる成果である。具体的な要

素技術である作動反転ベアリング、可変静翼、タービン冷却、ダクトロス低減、

騒音低減、低コスト製造技術（鋳造シミュレーション、LFW（線形摩擦接合）、

MIM（金属射出成型））などの技術革新により、エンジンインテグレーション技

術を高度化できた。また、日本発の技術として、推力低減の少ない騒音制御デ

バイスであるノッチノズルを高く評価したい。さらに、全体システムの設計を

行うための DOC（直接運航費用）という評価指標の有効性が適切に示されてい

る。特に低コスト化にむけての製造技術は独自性、国際競争力を有しており、

国際共同開発や、部品製造での受注も十分可能なレベルに達している。 
一方で、デモエンジンを用いて DOC をより具体的に検証できればさらに有意

義であったということが反省事項である。 
 
〈主な肯定的意見〉 
○作動反転ベアリング、可変静翼、タービン冷却、ダクトロス低減、騒音低減、

低コスト製造技術（鋳造シミュレーション、LFW（線形摩擦接合）、MIM（金

属射出成型））などの技術革新により、エンジンインテグレーション技術を高

度化できた。 
○第 2 期仕様デモエンジン製作に向けた詳細設計を実施した段階で急激な燃料

費高騰によって、燃費重視仕様エンジンの全体設計、適用技術の開発が必要

になった。しかしながら、設計確認により、高性能化、低コスト化、低騒音

化、また製造工程確認により低コスト製造技術が可能になり、直接運航費低

減が達成されることが確認できたことは、大いに評価できる成果である。個々

の技術については述べないが、取り分け LFW、MIM については特筆すべき

優れた製造技術であり、波及効果が期待できる。 
○エンジン開発における定量的指標として DOC を提案し、多角的な最適設計を

試みている。大変有意義な取組と考える。 
○全体システムの設計を行うための DOC という評価指標の有効性が適切に示

されている。特に低コスト化にむけての製造技術は独自性、国際競争力を有

しており、国際共同開発や、部品製造での受注も十分可能なレベルに達して
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いる。 
○新たな思想に沿った革新的技術が生み出されており、今後の波及が期待され

るところである。特にゼロハブファン、LFW、MIM、鋳造シミュレーション

等、一部事業展開が始まっている領域含め、独自の技術として更なる普及を

促していただきたい。 
○数多くの成果を出しているが、特に、日本発の技術として、推力低減の少な

い騒音制御デバイスであるノッチノズルと線形摩擦接合を高く評価したい。

後者は、この研究開発の本体でないが、さらに大きな波及効果が見え、簡単

に海外移転できない技術なので、重要な派生成果と考えられる。 
○航空エンジンシステムの性能はファン、圧縮機、燃焼器等の要素技術と耐久

性評価技術（材料データベース）、耐空性適合化技術を総合したものとして評

価される。世界的な経済危機、燃料価格の高騰等の情勢の変化によって直接

運航費を下げる設計に移行せざるを得なかったが、その移行は適切だったと

考える。 
 
〈主な問題点・改善すべき点〉 
●デモエンジンにて DOC をより具体的に検証できればさらに有意義であった。 
●大型の高品質鋳造技術については、その重要性はある程度理解できるが、本

事業における目標設定のプロセスが必ずしも鮮明ではない。鋳造技術に関し

ては他分野での優れた技術も存在するが、それとの対比での優位性、独自性

のアピールも可能であると思われる。 
●トレードオフをもう少し明示すべきでは。 
 
〈主なその他の意見〉 
・熱、空力、材料の全てに手を出しているため、どこがブレークスルーとなる

のかが見えにくい。より選択と集中が必要と考える。 
・試鋳されたフロントフレームや、LFW、MIM 等の修理性（その方法含む）に

ついて、興味を持った。特に LFW の場合、修理設備に高額な設備投資が必要

な気がし、そのあたりも今後開示いただけるとありがたい。 
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２．２ エンジンシステム特性向上技術（関連要素実証） 
１）成果に関する評価 
主要要素であるファン、圧縮機、燃焼器（特に燃焼ノズル）について、ゼロ

ハブファン適用、軸流 9 段圧力比 22 の高性能な小型圧縮機の設計、ディフュ

ーザパッセージ動翼採用、急速混合燃焼器等、世界的に見ても斬新な独自技術

の開発に成功している。コスト面、拡張性でも優れており、DOC 低減削減にも

貢献している。また、ガスタービン分野、ターボ機械の分野など、技術の水平

展開も十分可能であり、波及効果という点でも高く評価できる。また、ファン、

圧縮機、燃焼器の要素技術は TRL（Technology Readiness Level) 5 レベルであ

り、実用化につながるものと期待できる。 
ただし、成果の実用性という点で、上記の技術が仕様変更に対してどの程度

拡張性があるのか（新たな開発が必要か、あるとしてどの程度に留まるか）の

調査が望ましい。また、ファン、圧縮機の研究開発には CFD が用いられ、現象

のシミュレーションに活用されている。そのこと自体は工学的には妥当である

が、乱流の扱いにおいては、未定係数をチューニングせざるを得ないという欠

点を今後も意識しながら更なる改善を進めつつ利用していくべきである。 

 
〈主な肯定的意見〉 
○ゼロハブファン適用に向け、共同研究も含めた CFD 性能確認、設計変更に対

処した圧縮機後段のディフューザパッセージ動翼採用、急速混合燃焼器等い

ずれも優れた要素性能を実現しており、成果としては充分であり、波及効果

も期待できる。 
○単なる性能評価にとどまらず、DOC を利用した現実的な取組に感心した。 
○主要要素であるファン、圧縮機、燃焼器（特に燃焼ノズル）について、世界

的に見ても斬新な独自技術の開発に成功している。コスト面、拡張性でも優

れており、DOC 削減にも貢献している。また、GT 分野、ターボ機械の分野

など、技術の水平展開も十分可能であり、波及効果という点でも高く評価で

きる。 
○高圧縮比化された、高圧縮比化された HPC の最終段への DP 動翼の採用や、

燃料ノズルの斬新な設計はじめ、低燃費に貢献する各種技術は市場優位性が

あり、早期の実用化が望まれる。 
○圧縮機の設計の出来不出来は圧力比と段数を見ればわかるのだが、軸流 9 段

圧力比 22 の高性能な小型圧縮機の設計、要素試験を実施して実証されたこ

とは、意義が大きい。ファン、燃焼器についても、独自の成果を含んでいて、

重要な成果である。 
○ファンについては、デモエンジン適用に向けてゼロハブファンの実現に成功
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した。ここでは CFD（数値流体力学）の利用が有効である。 
○圧縮機については段数増加（高圧力化）による重量増加を補う性能向上が得

られた。燃費向上の目的が達成され、直接運航費低減 15%が達成できる見通

しがついたことは評価できる。 
○急速混合燃焼器の開発により、-50%の低 NOｘ化が実現できる可能性を得た

ことは評価できる。 
○以上の要素技術は TRL5 レベルであり、実用化につながるものと期待できる。 
 
〈主な問題点・改善すべき点〉 
●成果の実用性という点で、上記の技術が仕様変更に対してどの程度拡張性が

あるのか（新たな開発が必要か？あるとしてどの程度に留まるか）の調査が

望ましい。 
●ファン、圧縮機の研究開発には CFD が用いられ、現象のシミュレーションに

活用されている。そのこと自体は工学的には妥当であるが、乱流の扱いにお

いては、未定係数をチューニングせざるを得ないという欠点を今後も意識し

て、更なる改善を進めつつ利用していくべきである。 
●「DOC が 15％低減」という記述が評価資料にあるが、この数値の有効性はデ

モエンジンが試作されていればさらに示されていたわけで、その点が大変残

念である。 
 
〈主なその他の意見〉 
・特になし 
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２．３ 耐久性評価技術／耐空性適合化技術 
１）成果に関する評価 
耐久性評価技術については、信頼性を求められる航空エンジンの設計にとっ

て、寿命制限部品、高温部品等重要部品の材料特性データ取得は実用化のため

に必要不可欠な課題であり、かつ継続的（地道）な取り組みが必要であるが、

本プロジェクトを通じて貴重なデータベースが構築できており、当該エンジン

への適用のみならず、将来エンジンへの適用に効果的であるという点において、

十分に評価できる。特に高温環境試験では共同研究先（JAXA)との協力で、材

料データベースの取得、整備ができ、国際共同開発の場での発言力が増すこと

になった。 
耐空性適合化技術については、ケブラー材料のコンテインメント性の解析・

予測、低圧タービン動翼のタングリングの可視化、鳥衝突時のファン翼の変形

予測、ローターダイナミクス解析精度向上、寿命予測精度向上、等が実証でき

た点は評価できる。試験研究だけでなく、数値シミュレーションで予測するこ

とにより、耐空性適合化効率は格段に向上し、その取り組みの意義は認められ

る。 
一方で、デモエンジンの実験結果と比較できれば本成果の信頼性は格段に向

上したはずであり、その点は大変残念である。 
 
〈主な肯定的意見〉 
○寿命制限部品、高温部品等重要部品の材料データベースを取得できたことは

当該エンジンへの適用のみならず、将来エンジンへの適用に効果的である。 
○ケブラー材料のコンテイメント性の解析・予測技術向上、低圧タービン動翼

のタングリングの可視化、鳥衝突時のファン翼の変形予測、ローターダイナ

ミクス解析精度向上、寿命予測精度向上、等が実証できた。試験研究だけで

なく、数値シミュレーションで予測することにより、耐空性適合化効率は格

段に向上した。 
○実用化のために必要不可欠な課題であり、敬意を表したい。 
○信頼性を求められる航空エンジンの設計にとって、主要な部品の材料特性デ

ータ取得は極めて重要でありかつ継続的（地道）な取り組みが必要であるが、

本事業を通じて貴重なデータベースが構築できており、十分に評価できる。

耐空性能に関するシミュレーション技術に関しては、より実際的な状況への

適用が試みられており、その取り組みの意義は認められる。 
○必要な構造解析および評価技術の検証が行われており、型式承認取得に向け

た必要な技術基盤が整備できたことは評価できる。 
○構造健全性評価技術の技術展開やジェットエンジン金属材料についての材料
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データベース充実は、デモエンジンへの技術習得だけでなく、国際共同開発

における日本メーカの地位確保に役立つと考えられる。 
○耐久性評価技術として材料データベースを取得してデモエンジン設計に供す

ることが可能になった。特に高温環境試験では共同研究先（JAXA)との協力

で、材料データベースの取得、整備ができ、国際共同開発の場での発言力が

増すことになった点が評価できる。 
 耐空性適合化については、コンテインメント技術を始めとして、寿命予測、

ローターダイナミクス等について解析が可能になるなど一連の成果が得られ

ている点は評価できる。 
 
〈主な問題点・改善すべき点〉 
●デモエンジンの実験結果と比較できれば本成果の信頼性は格段に向上したは

ずであり、その点は大変残念である。 
●型式証明取得に備えた技術開発がなされてきた。是非、デモエンジン製作へ

向けた努力を継続して頂きたい。 
●予算、期間等の制約もあったとは理解しているが、耐空性能に関しては実験

的検証を可能な範囲での実施が出来ていればさらに多くの知見が得られたも

のと考える。 
 
〈主なその他の意見〉 
・特になし 
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３．評点結果 
３．１ プロジェクト全体 

1.8 

2.7 

2.5 

2.8 

0.0 1.0 2.0 3.0 

４．実用化・事業化に向けての

見通し及び取り組みについて

３．研究開発成果

２．研究開発マネジメント

１．事業の位置付け・必要性

 
評価項目 平均値 素点（注） 

１．事業の位置付け・必要性について 2.8 A A A B A A 
２．研究開発マネジメントについて 2.5 A B A B A B 
３．研究開発成果について 2.7 A B B A A A 
４．実用化・事業化に向けての見通し

及び取り組みついて 
1.8 B C B B B B 

 
（注）A=3、B=2、C=1、D=0 として事務局が数値に換算し、平均値を算出。 
 
〈判定基準〉  
１．事業の位置付け・必要性について ３．研究開発成果について 
・非常に重要          →A 
・重要             →B 
・概ね妥当           →C 
・妥当性がない、又は失われた  →D 

・非常によい         →A 
・よい            →B 
・概ね妥当          →C 
・妥当とはいえない      →D 

２．研究開発マネジメントについて 
４．実用化・事業化に向けての見通し

及び取り組みについて 
・非常によい          →A 
・よい             →B 
・概ね適切           →C 
・適切とはいえない       →D 

・明確            →A 
・妥当            →B 
・概ね妥当          →C 
・見通しが不明        →D 
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３．２ 個別テーマ 
 
３．２．１ エンジンシステム特性向上技術（全体システムエンジン実証） 

2.8 

0.0 1.0 2.0 3.0 

1.研究開発成果

３．２．２ エンジンシステム特性向上技術（関連要素実証） 

3.0 

0.0 1.0 2.0 3.0 

1.研究開発成果

３．２．３ 耐久性評価技術／耐空性適合化技術 

2.5 

0.0 1.0 2.0 3.0 

1.研究開発成果
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個別テーマ名と評価項目 平均値 素点（注） 
３．２．１ エンジンシステム特性向上技術（全体システムエンジン実証） 
 １．研究開発成果について 2.8 A A B A A A 
３．２．２ エンジンシステム特性向上技術（関連要素実証） 
 １．研究開発成果について 3.0 A A A A A A 
３．２．３ 耐久性評価技術／耐空性適合化技術 
 １．研究開発成果について 2.5 A B A B B A 

（注）A=3、B=2、C=1、D=0 として事務局が数値に換算し、平均値を算出。 
 
 
〈判定基準〉 
１．研究開発成果について  
・非常によい          →A 
・よい             →B 
・概ね妥当           →C 
・妥当とはいえない       →D 

 



 

 

 
 
 
 
 
 
 
 
 

第２章 評価対象プロジェクト 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 



 

2-1 
 

１．事業原簿 
次ページより、当該事業の事業原簿を示す。 

 
 



「境適応型小型航空機用エンジン研究開発」

(事後評価)分科会(第1回)

資料5-1

「環境適応型小型航空機用エンジン研究開発」

事後評価

事業原簿【公開】

作成者
新エネルギー・産業技術総合開発機構

技術開発推進部

fukudaayk
テキストボックス
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概要

制度・施策

(プログラム)名

事業(プロジェクト)名

担当推進部/担当者

改訂日 7月1 7日

作成日 4月20日

経済産業省・民間空機基盤技術プログラム
経済産業省・航空機・宇宙産業イノベーションプログラム

・エネルギーイノベーションプログラム

環境適応型小型航空機用エンジン研究開発フ゜ロジェ外番号 P03030

/草川 1(平成22年4月~平成25年3月)技術開発推進部

機械システム技術開発部/小見淳介(平成19年4月~平成22年3月)

機械システム技術開発部/水谷智昭(平成16年7月~平成19年3月)

機械システム技術開発部/西出重人(平成15年4月~平成16年6月)

世界の航空需要は今後10年間で現在の約1.7倍、20年間で約2.5倍の規模に増
加すると予測はれていた。なかでも100席機以下のいわゆるりージョナルジェット機は、

ターボプロップ機の代替や新規路線の開拓によって、これまでの10年間で運航機数は

約3.2倍の伸びを記録し、今後20年間で現在の約3.4倍の規模に増加すると予想さ
れていた。これに搭載される小型航空機用エンジンについても機体と同様の市場規模の

増加が期待されており、今後着実に市場が見込まれる分野と考えられていた。中でも現

在就航している50席機は、1990年代に市場投入が開始されたものであり、2010年代
中頃には代替需要が立ち上がることが予想されていた。

'空機用エンジンは過去一貫して低燃費化の傾向にあることに加え、昨今のエアライ

ン競争の激化等に起因する極めて厳しい経済性要求に対応するため、将来的にも一層

の高性能化が求められる。一方で、航空・要の伸ぴに伴い地球温暖化等の地球環境
問題やエネルギー問題ヘの対応が喫緊の課題になりつつあり、工才、ルギーの使用の合

理化や今後ますます厳しくなる環境要求に対応した技術開発の必要性が強く認識され

ていナニ。特に小型航空機用エンジンは、中・小のエアラインで使用されることが前提とさ
^

れるため、環境適合性要求に加えて、取得費、整備費、燃料費で成される直接運

費用の低減要求が厳しく、これら全ての要求を満足するための技術開発が極めて重要
であった。
本プロジェクトほ、我が国主導のエンジン完成機開発の実現に向け全機開発能力の獲

得を目指すとともに、エネルギー給構造の高度化を図る観点から行ったものである。

従来の空機用エンジン技術の延長線上から飛躍的に進んだ技術を適用することによ

リ、エネルギー使用効率を大幅に向上し、かつ低コストで環境対策にもれた次世代小
」'空機用エンジンの実用化に向けた技術を開発することを目的としナニ。

本プロジェクトほ、以下の各期で構成される。

①第1期;航空機用エンジンの動向調査(技術・市場等)及ぴエンジン要素技術検討を実
施する。

②第2期;クリティカル特性のエンジン条件模擬試験実施による、革新的なエンジン要素
技術コンセプト成立性を確認するための要素技術開発を実施する。

③エンジンインテグレーション設計を実施するとともに、要となるコアエンジン要素の実機
形態、実作動環境での性能、機能を確認するためのエンジン要素技術実証開発を実施

する。

平成25年

平成18年

0.事業の概要

'
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発
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空機用エンジン技術は、国家の戦略技術との位置づけから、欧米先進各国では政
府支援のもと不断の研究開発が進められている。米国においてはUEET(ultraE缶Cient

En即n8 Techn010別)プログラムが推進されており、超音速機を含めて広く空機用エン
ジンへの適用を狙って、排出物低減、要素高性能化、先進耐熱材料等の分野で革新的

技術開発が進められている。また、欧州においても亜音速機用エンジン向けに、高能
で境適応性、信頼性・整備性にれ、かつ低コストをねらいとした革新的要素技術の

研究開発プロジェクトEEFAE(E缶Cient and Environmen仏11y Friendly Aero Engine)力ぐ進
められ、2005年にはエンジン技術実証が行われている。

一方、我が国においても、1999年から、工才、ルギー使用効率の向上を図りつつ、NO

X排出物の抑制、離着陸時騒音の低減等、境適合性向上を実現する次世代超音速

送機用エンジンの基盤技術開発(ESPRプロジェクト)が開始され、2004年には排気
ジェット/ファン低騒音化技術、低NOX燃焼器技術、先進単結晶合金をはじめとする先

進耐熱材料、才温部冷却技術などをエンジン試験等で実証し世界トップレベルの基盤技

術を修得した。

以上のように、欧米先進各国が航空機用エンジンの革新的技術開発に取り組む中、

本プロジェクトでは、ESPRプロジェクト成果を有効に活用・発展させ、小型航空機用エン
ジンの直接運航費用低減や環境適応性向上に関する実用化技術開発に取り組んでい

る。

本研究開発は、経済産業省の「航空機・宇宙産業イノベーションプログラム」(旧:「民

間航空機基盤技術プログラム」)のもとで実施されている。このプログラムは、民間空

機関連技術について,平成 24年度(2012年度)までに,材料・構造・システム関連等の
中核的要素技術力の一層の強化・保持,機体及びエンジンの完成機開発能力の獲得、

また、こうした基盤技術力の維持・向上,これらを用いた空機・エンジン等の国際共同

開発ヘの参画,並びに環境適合等の要請に対応した民間航空機及びエンジン開発ヘ

の取組を通じて,我が国航空機関連産業の発展を目指すことを目標としている。本研究

開発は、エンジン高性能化と環境適応性向上のためのエンジン要素技術の開発とシス
テムインテグレーション技術の開発によるエンジン完成機開発能力のイを目指してお

リ、同プログラムの中に適切に位置づけられているものである。本研究開発が所期の成

果を達成することにより、プログラム目的の実現に大きく貢献することが期待される。
また、我が国の科学技術基本計画において、航空機は、国民生活を支える基盤技術

として、「ネ土会盤」分野に掲げられており、その中で、空機・エンジンの全機インテグ

レーション技術が、重要な研究開発課題のひとつとなっている。さらに、重要な研究開発

課題の中から今後5年問に集中投資すべき科学技術として、急速に高まる社会・国民の
ニーズに迅速に対応すべきもの、国際競争を勝ち抜くために不可欠なもの、国主導の大

規模プロジェクトで国家的な目標と長期戦略を明確にして取り組むものとして選定された
戦略重点科学技術である、「新需要対応航空機国産技術」に本研究開発は、含まれる。

1.業の位置付け・

必要性について
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Ⅱ.研究開発マネジメント{こついて

1.全体目標

平成24年度までに、エネルギー使用効率を大幅に向上する造設計技術(シンプル
化技術)、騒音、NOX等の環境負荷対応にれた環対策技術、インテグレーション技

術、高効率要素設計技術等の高能化技術といった要素技術の研究開発・実証を行

う。

本プロジェクトを構成する各期の目標を以下に示す。

2.第1期目標
小型空機用エンジンの向調査結果を踏まえて将来的に要求されるエンジンシス

テムの概念並びに仕様を設定し、それを実現するための具体的技術課題及び目標を設
定するとともに技術開発計画を立案する。

3.第2期目標

将来的な市場要求を満足する小型航空機用エンジンに必要となる要素技術を確立す

る。具体的には、開発された要素技術を実機サイズ部品によるりグ試験等を実施するこ
とにより評価し、採用すべき候補技術・候補要素の絞り込みを行い、エンジンシステムと

して統合することにより下記のエンジン仕様目標値を満足することが見込めるような目
標エンジンの基本設計を完了することを目標とする。

[エンジン仕様目標値]

・直接運航費用の削減(エンジン寄与分)
現在運航されている同クラス小型航空機用エンジンと比較して、エンジン寄与分の直

接運航費用を15%削減可能なエンジン仕様であること。

・環境適応性の向上
ICA0規制値(2006年適用)に対して、-20dBの低騒音化

ICA0規制値(2004年適用)に対して、-50%の低NOX化

事業の目標 4.第3期目標
エンジンインテグレーション設計を実施するとともに、要となるコアエンジン要素の実機

形態、実作動環境での性能、機能を確認するためのエンジン要素技術実証開発を実施

する。

[エンジン仕様目標値]

(1)直接運航費用の削減(エンジン寄与分)
現在運行されている同クラス小型航空機用エンジンと比較して、エンジン寄与分の直

接運航費用を15%削減可能なエンジン仕様であること。

(2)環境適応性の向上
ICA0規制値(2006年適用)1こ対して、-20dBの低騒音化

ICA0規制値(2004年適用)1こ対して、-50%の低NOX化
注)1CAO:国際民問航空機関
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業の計画内容

開発予

主な実施項

フィージビリティスタディ

要一技術開発

エンジン要素技術実証開発

(助成金ベースの実

績額で示す。NED

0 理費除く。単

位:百万円)

第1期

15年度

会計・勘定

第2期
16~18年度

開発体制

特別会計(高度化)

総予算額 4,565 9,6524β47240

製造産業局航空機武器宇宙産業課
経産省担当原課

産業技術環境局研究開発課

株式会社IHI幹事会社

株式会社IHI

川崎重工業株式会社

三菱重工業株式会社助成先(*委託先が管理法
財団法人日本'空機エンジン協会(参加3ネ士)人の場合は参加企業数も記
超音速輸送機用推進システム技術研究組合(参加3ネ士)載)

<共同研究>独立行政法人宇宙航空研究開発機、その

第3期研究開発の基本計画および実施方針に反映

会計

概要・4

第1期

15年度

(100%)

中間評価結果ヘの

対応

第3期

19~24年度

第2期

16~18年度

(助成:2/3)

(iD要素技術開発(第2期)

第1期で立案された研究開発計画に基づき、要素技術開発を実施した。環境適応技
術の開発においては、環境適応性の向上に関する目標(1CA0規制値(2006年適用)に
対して、-20dBの低騒音化(現状からファン騒音を一3dB低減、ジェット騒音を一2dB低
減)、1CA0規制値(2004年適用)に対して、-50%の低NOX化)を達成できる見通しを
得ナこ。また、直接運航費用低減技術およびエンジンシステム技術の開発においては、直

0

240

0

"勢変化ヘの対応

第3期

19~24年度

(助成:1/2)

4β47

第2期
研究開始以来継続している海外市場・技術動向調査ならぴに機体メーカとの情報交換

等の結果から、エンジン仕様目標値、要素技術課題など本プロジェクトの基本計画につ
いて、特段の変更を要する勢変化は発生しなかった。

Ⅲ.研究開発成果
について

0

第3期

経済危機、燃料価格高に伴い燃費重視型のエンジン仕様ヘの変更の必要性及ぴ5
0席機を取り巻く市場環境の変化から、燃費重視仕様の高圧力比化で課題となる圧縮
機および燃焼器の実証ヘ実施内容の変更を実施し、基本計画の見直しを行った。

総額

4,565

0

9,652

1.達成状況

1.1 中間目標の達成状況

{}主第2期目標を中問評価目標(中間目標)として達成状況を以下に記述する。)
( i)第1期

次世代小型航空機用エンジンの動向調査およびエンジン要素技術検討を実施するこ
とにより、将来的に要求されるエンジンシステムの概念並びに仕様を設定し、それを実
現するための具体的技術課題及ぴ目標を設定するとともに研究開発計画を立案した。



接運航費用の低減目標一15%を達成した。

①境適応技術
(ア)低騒音化技術

ファン騒音の低減について、スイープ/リーンを適用して効率低下なく部品点数削減/

軽'化/低騒音化をはかる一体型出口案内翼(OGV)技術を開発した。また、高流白化

/低騒音化を併せ持つスイープ動駕技術も開発した。これらの一体型出口案内翼技術お
よびスイープ動罵技術で一3.8dBの騒音低減を達成した。

また、ジェット騒音の低減について、コアノズルに装着する小型軽量のノッチノズル技

術を開発した。CFD解析等によりジェット騒音を一2dB低減できる見込みを得られた。
小型'空機用エンジンの離陸・着陸時のサイクルに基づき、上記のファン騒音低減

白、ジェット騒音{氏量を元に騒音評価を実施した。最終的にはICA0規制値(2006年
適用)に対し一21dBを実現でき、目標達成を達成した。

(イ)低NOX化技術

従来の拡散燃焼器をべースとしつつ、部分的に予混合希薄燃焼を導入した「部分希
薄燃焼技術」、部分的に過濃燃焼/希薄燃焼を導入した「部分過j'燃焼技術」および急

速混合燃焼を導入した「急速混合燃焼技術」を開発した。セクター燃焼器りグ試験を実施
して、1CA0規制値(2004年適用)1こ対して50%以上のNOX低減効果を確認でき、目標

を達成できた。平成18年度において、CO、未燃炭化水素やスモーク等の排出物特性も

試験により確認し、かつコストや重量等を検討・評価して、低排出物、安定燃焼特性およ

ぴ低コストを同時に満足できる「急速混合燃焼技術」を定した。さらに、選定された燃

焼器形態でエンジン模擬条件のフルアニュラー,焼器りグ試験を行い、目標NOX排出
量の確認を行い、目標を達成した。

②直接運費用低減技術
(ア)ファン部

ハブ側高圧力比化により低圧圧縮機を削除できる「ゼロハブファン技術」などを開発し
ナニ。ゼロハブファン分離型のりグ試験で、ハブ側高圧力比1.65、高流量化、高効率化を

確認して目標を達成するとともに、ゼロハブファンによるシンプル化構造設計技術を取イ

できた。また、ファン部の耐衝性およぴ振動特性の成立性を構造解析により確認でき

た。性能向上の見込めるゼロハブファンー体型での試験を実施し、高性能化技術を取得
した。

(イ)圧縮機部

圧縮機段数を削減できる3次元翼技術および翼先端隙間流れを抑制する「ディフュー

ザパッセージ動翼技術」を開発した。ベース形態の高負荷多段圧縮機の試作/試験に
より、6段相当で圧力比12以上(従来技術では10~12段)を確認して目標を達成する

とともに、3次元翼技術によるシンプル化構造設計技術を取得できた。また、ディフュー
ザパッセージ動堤技術の有効性をCFDで確認した。上記二つを組合せて翼・通路形状

を適正化した多段圧縮機では、さらに性能向上が見込めることをCFDで確認しており、

試験実証により高性能化技術を取得した。

(ウ)タービン部

高圧夕ービンについて、「衝撃波との冷却空気干渉損失低減技術」、「動寛先端間隙漏
れ流れ低減技術」等を開発した。冷却空気の吹き出し位置調整による衝撃波との干渉

抑制効果、およびチップ・ベンド動翼技術による動翼先端間隙漏れ流れ制御について、

CFD解析により各々の技術の効率改善効果を確認し、高性能化技術を取得できた。

低圧夕ービンについては、「高揚力化翼設計技術」、「カウンターローテーシヨン対応翼
設計技術」等を開発した。揚力係数を10%高めた形態のりグ試験を実施し、効率改善、
10%程の堤枚数を削減できることを確認して高揚力化翼適用によるシンプル化構造設計
技術を取得できた。また、スワールを有効活用し、かつ衝撃波との干渉損失を低減させ
るカウンターローテーション対応翼を設計してCFD解析で効率向上を確認し、高性能化

技術を取得できた。
さらに、CFD解析により、上記技術を適用することで、単段で膨張比4の高圧夕ービン

性能(従来技術では2段)およぴ3段で膨張比3.6の低圧夕ービン性能(従来技術では4
段)を達成できる見通しを得、りグ試験により、目標達成を確認した。
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(エ)インテリジェント化

エンジンサイクルモデルを逆解析することによって、劣化部位を特定できる「モデル

ベースド・モニタリング技術」を開発し、シミュレーションΞ十算によりエンジンモジュール性

能劣化の傾向、故障モジュール部位を把握できる本機能を確認し、目標達成の見通
しを得、故障自動検出機能を付加することにより、システムの完成度を高めた。

③エンジンシステム技術
各研究開発テーマにおいて実施の空力設計、造設計、低騒音化設計、低NOX化設

計などの結果を反映するとともに、エンジン構造に整備性向上を配慮した第2次エンジン
基本設計を完了した。直接運航費用低減技術開発で取イされたシンプル化構造設計技

術を適用して、エンジン段数/部品点数を大幅に削減したエンジン構造を設定できた。さ

らに、エンジン価格およぴ整備費のコストダウンを検討した結果、従来機種に比ベてそ

れぞれ27%、40%削減した。
また、エンジン基本設計と各研究開発テーマとの連によって設定した要素設計仕様

およぴCFD解析によるエンジン外部抵抗を反映したエンジン仕様に基づいて、50席機

の飛行解析を実施した。その結果、従来機種にくらべて燃料消費量が11%低減した。
最終的に、エンジン価格27%削減、整備費40%削減およぴ燃料消費 11%低減によ
リ、エンジン寄与分の直接運航費用低減量を評価した。その結果、目標15%を上回る2

1%の直接運航費用低減の見通しが褐られた。
また、エンジンに採用する要素技術・候補要素の絞り込みを行うことにより、最終エン

ジン基本設計を実施し、エンジン仕様目標値を達成する基本設計を完了した。

1.2 最終目標の達成状況

(i)エンジン要素技術実証開発(第3期)

第2期で立案された研究開発計画に基づき、設定した第2期エンジン仕様において、
ゼロハブファン、ディフューザパッセージ動翼を有する6段圧縮機や急速混合燃焼器を

エンジンに適用するために、りグ試験による確認試験を行うとともに、更なる軽量化、整
備性向上を図ったデモエンジンの詳細設計およびコアエンジンの設計を実施し、インテ
グレーション技術を高度化することができた。

第3期初年度に発生した経済危機、燃料価格高騰により、エアラインの低燃費化要
求の高まりという情勢の変化を受けて、直接運航費用の構成要素である取得費、整備
費、燃料費の点でバランスのとれた第2期設定のエンジン仕様から、燃費重視のエンジ
ン仕様ヘ変更を行った。この燃費重視仕様において、直接運'費用低減、低NOX化、
低騒音化の各目標値を達成するために必要となるエンジン要素の高性能化、設計確認
や低コスト製造などの技術開発を実施した。特に、燃費重視仕様で設計条件が厳しくな
る圧縮機、燃焼器のコア要素の実証に注力し、TRL5の実証試験により性能を確認し
た。これらの成果を燃費重視仕様エンジンのインテグレーション設計に反映し、目標エン
ジンを設定した。最終的に燃費重視仕様において、直接運航費用(-15%低減)、低N
OX化(規制値一50%)、低騒音化(規制値一20dB)の各目標値を達成しナニ。
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エンジン鳥瞰

ナセル込みのエンジン樽造

ファン動翼交換、整性検討



直接運航費用低減:-17.(目標一15%)
ファン、圧紬帳、タ^ン等の荷高効率設計、殿敷剛

→゛ロハづ手゛,プしシ台、ワ,ン

裳が国独自のファン形鯵

低NOX化:一駒.(目

世界最小クラスの
高負荷高効

テ'イフューザーハ,セ^部

・郁品数

急速混合燃

変が国独自の燃焼形態
シンプ」レ構で低NOXノ低コスト両立

.J

-50%)

①インテグレーション技術開発
(ア)エンジンシステム特性向上技術

a.全体システムエンジン実証

第2期で開発された革新的な要素技術をエンジンシステムとして適正にマッチングさせ
ることが実用化には不可欠である。また、顧客や共同開発パートナーに革新的な要素技
術の実用性を認知させ、主導的な立場で、市場ヘの新規参入を果たすためには、デモ
エンジンとして性能・仕様を実証することが必要である。そこで、第 3 期初年度について

は第2期仕様の目標エンジン基本設計結果を基に、デモエンジンの詳細設計を実施し

た。エンジンの高圧系の部分(高圧圧縮機、燃焼器、高圧夕ービン)を取り出した、いわ

ゆるコアエンジンの全体設計を実施し、デモエンジン試験に向けた準備を行った。

しかし、第3期に入ってから、世界的に燃料価格が高騰するとともに、地球温暖化対
策の必要性の高まりを受け、市場の二ーズとして燃料消費量の低減が強く求められる
ようになった。そのため、さらに燃費低減を図る必要性から、エンジンの熱効率向上に
繋がる高圧力比化が不可欠と判断された。高圧圧縮機の段数を増加させて圧力比を
高く設定し、圧縮機を駆動する夕ービンの段数も増加させた燃費重視のエンジン形態と
して、目標エンジンのサイクル計算を行い、全体圧力比(OPR)および夕ービン入口温
度(TIT)をパラメータにして、直接運航費用①OC)がミニマムとなるポイントを設定し
た。燃費重視に変更したことで、想定される燃料価格変動に対しても目標とする直接運
航費用低減一15%以上を確保できることを確認した。

、低コスト製造技術

小エンジン初の
機高圧ノ低圧反転夕ービン

L則:健形庫擦按合、MN:金属射出成

低騒音化:-20.5db(目標一20命)

.

造レ訂レ"内ン

低コスト製造技術

MIM

目標エンジン

甍偉性を考虐した
エンジンシステム設計

低騒音ノッチノズル

疲が国壮自の低騒音デバイス
シンプル撰造で低損失ノ低騒音両立

高圧圧縮機高圧力比化

(6 段⇔ 9段)

概要・フ



この燃費重視仕様エンジンを具現化するために必要な技術として、直接運航費用低
、低騒音化に関わる設計確認、製造工程確認の各試験、研究開発を実施しエンジン

設計に反映した。設計確認として、本エンジンの1つの特徴であるカウンターローテー
ションを実現する作反転ベアリングの開発、圧縮機の可変等翼の低コスト化技術とし
てスフェリカルベアリングを廃した簡易な機構の開発、燃費重視仕様で高くなった夕ー

ビン入口温度に対応する高効率冷却のピン・インピンジ冷却(特許化)の開発、.、費低
減に資するファンダクトの圧力損失を低減するストラット先端形状(特許化)の開発、低

騒音特性を向上させたノッチノズルの改良(特許化)、および整備に必要となる
ECI(Eddy curr."t lnspection)による欠陥発見確率を加味した検査技術、ヘルスモニタ
リング技術を支える制御技術を開発した。製造工程確認では、直接運航費用低減ヘの
貢献として、低コスト製造技術について研究開発を実施した。大型鋳物フレームや、

タービン翼の鋳造方案設定を効率化する鋳造シミュレーション技術、圧縮機の低コスト

製造技術である L則(Liner F"ction welding)、 MIM(Meta1 1"jection MoldinΞ)、

MSC(Micro spark co.ting)の各技術および夕ービン舞ヘの TBC(ThBrmal Barri.r
CoatinΞ)施行技術を開発した。

'倉

圧諸櫨

夷牧

T充.5

斌、勃革陶上

ずイノy ,ンを'り/、ノ七〆や T阿_:T.oh"010'yR舶'n6肱.V.1NASAの研究開発レペルの指標(TRL5:りグ試験実証、エ:rフン適用

貝むる冷却献畢向上影重を確認

改且訟計勃をCFDで硫加

ヨ樋のグクトロス塑下に伍減

臼中VD住二力俵を試験で確認

試叢によ」効具を硫認

仙無秒状ヘも適用、

7島1ニユ,需 11赴.=

圧応儘ア笊ケ隷俐こより諏

試験により種詔

b.関連要素実証
<ファン>

ゼロハブファン(特許化)のエンジン搭載時の下流バイファーケーションの影響を確認
するとともに軽量化設計を実施した。鳥吸い込み時の翼変形予測結果から性能低下を
CFD で確認、静翼ヘの着氷現象をシミュレート可能とし、デモエンジン適用ヘ向けた技
術を取得することができナニ。

CFD:com臥Iution.1nuid Dyn.mic'計算流体力学
臼一PⅧ:日ootronB.急m-ph兆io.1V.por D.叩'itio"電子ビーム蒸着

^

<圧縮機>
2 期に開発したディフューザパッセージ動翼(特許取得)の有効性を圧縮機の一部

を切り出した部分段りグ試験で、通常翼形態に比してチップクリアランスの影響が小さい
ことを確認した。燃費重視仕様に必要な圧力比22の9段圧縮機の設計において、後ろ
2段にこのディフューザパッセージ動翼を適用し、後段でのチップクリアランスの影響抑
制を図った。実機サイズの供試体による TRL5 の実証試験により性能達成を確認し、小
型軸流圧縮機では世界レベルの性能、高負化を達成した。これにより、燃費重視仕様を
実現するために必要な高圧力比化を達成した。

1.

<燃焼器>

燃費重視仕様エンジンとしたことで、より高圧条件での燃焼となり、物理的にNOXが
発生しやすぃ条件となる。この厳しい条件のもと、本研究開発の目標である規制値に
対する十分なマージンとして規制値一50%の達成を目指し研究開発を実施した。エン
ジン用燃焼器である我が国独自の急速混合燃焼形態により、目標値の ICA0 規制値
-50%を、TRL5の実機形態にて確認、実証を行い、目標を達成しナニ。一方で、エンジ

里

0

段暗)
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ン用燃焼器と燃焼方式の異なる部分希薄方式、部分過濃方式の2方式の性能データ

取得を行い、エンジン用燃焼器の総合評価を実施し、エンジン用燃焼器の低NOX性、

直接運費用の低コスト性の点でバランスのとれた燃焼器であり、競争力を維持しして
いると評価された。

(イ)耐久性評価技術

実機エンジンで材料に要求される耐久性を確保するために必要な耐久性評価技術
として、材料データベース取得を行った。使用される多くの材料の中でも、寿命制限部
品(LLP:Lif. Limited parヒS、ディスク、シャフト等)ならぴに構造上重要な部品(フレー

ム、ケース等)、および夕ービン駕等の高温部品に関する材料について、引張、疲労、

クリープおよび線膨張率等の材料データについて、デモエンジン設計に必要なデータ

ベースを取得し、目標を達成した。

Inc0718DA

刀64

高強度鋼(シャフト材)

国産単結晶材

(ウ)耐空性適合化技術

航空機用エンジンの型式承認取得には、構造解析・評価技術の検証、および精度
向上が必要である。具体的には、運用の中で繰り返される離着陸に耐え、エンジンの

構造健全性を保障するために、寿命仙理部品の寿命および口ーターの健全性が特に
求められる。そのために、ファンケースのコンティメント解析、鳥突時のファン翼の変
形解析、ローター過回転多軸応力場のデータ蓄、温度予測精度の向上等が必要と

なり、各種試験、解析を実施してデータの取得、解析・評価技術の検証を実施し解析技
術を取得した。型式承認に必要な各種解析技術を確立し目標を達成した。

設計要求特性

000000

000000

000000

00000

LCF:低サイクル疲労、HCF:高サイクル疲労

コンテイメント技術

各材料の設十要求特性に対して、デモ
エンジン設計に必要なデータを取で
き、材料DB 備した。

ロータ過回予測技術
(タングリング)

達成度

異物吸込み()

モデル試験等

(ゼル、フ'ファン1こよる試験)

ケフ'ラーファンケースのモデル試験によ
るコンテイメント試験

口→ータ'イナミクス析技術

タングリングを棋擬する破壊試
を実施し、データ取得

寿命予測技術

('.打ち込み試験)

温度予測精度向上シール流量計測試験

成果

ケプラーファンケースのコンテイメント性について予
測技術を向上

アンハ'ランスを椣擬した回りグ試験

圧縮機の部分段りク'試験を活用し
てデータ取褐

貿の破壊過程、現象を定性的にシミュ
レート

(時間スケールでのシミュレート1こ課題)

続のの残留変形量の予測精度が向

疲労

投稿論文

特許

報道

ダプテール疲労試験

(吸込後のアンハ'ランスについては口ータタ'イナミ
クスの中で実施)

ロータ・ケースの接触のモデル化、空力的な剛
性の取込み等により、解析精度を向上.
不安定振についても解析可能になった。

成度

型式承認取得にお
いてクリティカルな
部位である口^、
翼結合部、圧縮機
部について、各々
ロータ健全性、鄭

命予測、温度予測
等のデ^をモデ
ル試験を'じて取
得し検証を行うこと

で各々解析技術
檎簸した.

183件(内、国際発表94件)

103件(内、国際出願26件)

11件

シール流量試験結果やキャビティ内流特性

を反映して温度予測精度を向上、寿命予
測技術向上に寄与

ダブテール部の疲労野命の基礎試験から応

力評価手法を考案、疲労寿命予測精度を
向上
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第2期

次世代50席機の海外市性について、専門の調査会社を使用して市場予想を実施

しナニ。その結果、1992年から欧米で導入された50席機も今後もエアライン機材の重要

部分として使用され、その代替時期の2010年代半ぱから20年間で欧米を中心に約2

000機の需要が期待できることが分った。この需要に対して半分の販売機数の獲得を

想定して、新規エンジン、サービス及び補用品合計の市場規模は5000億円程度とな
リ、大きな市場ボテンシャルを有する。リージョナル機体会社ヘの訪問調査を通じて、次
世代50席機の運用開始が2015年頃以降との感触を1 た。

また、早期の課題解決のため研究開発の初期段階から進めているエンジン本設計
でこれらの要素技術のエンジン適用性を性能・構造・コストの観点で見極めを行った。基

本設計結果は、適宜、機体メーカの持つ最新の市場要求情報を反映したものとしてい
た。一方、並行して技術向調査を行い、国際学会ヘの参加および海外大学・研究所ヘ

の訪問により最新の技術情報をめて、当該エンジンに適用する諸要素技術の国際優
位性を分析し、結果として世界市場において他を差別化し十分な競争力を持つ要素技

術であることを確認した。
第3期

需要動向は経済状況やエアラインの経営状況などに大きく左右されるため、市場調査
を継続的に進め、世界のエアラインや機体メーカならびに業界団体ヘの訪問調査、業界

関係者が一同に会するカンファレンスなどへの出席を通じて、市場の状況をいち早く把
握することに努めてきた。

50 席 RJ については、燃料価格の高騰を受けてその運航経済性の悪化から、エアラ

インの収益を圧迫している状況にある。ハブアンドスボークとして、メイン空港から地

方空港ヘの橋渡しとして一時は活況を呈し、ビジネスモデル(飛行回数に応じた固定費

を提携親会社から広範囲に'られた)として定着したが燃料価格の高騰で一変した。不

採算路線の減便、運航停止、吸収合併、更には破産に至りChapter"の企業再生に至
る RJ エアラインが多くなっている。このように、現状の RJ エアラインに 50 席機の新規

需要を喚起する要素は見られない状況となっている。
一方で、目標とする50席クラス小型航空機のエンジンは、推力 1 万ボンド(10klb)クラ

スであり、1990年代以降新たなエンジンの開発はなかったが、2008年頃に同じ推力
クラスのエンジンを搭載する中大型ビジネスジェット機の開発計画がいくつかアナウンス

されていた。しかし、その後の世界経済状況の悪化から、機体開発計画はどれも凍結さ
れていたが、近になってビジネスジェット機業界では回復の兆しが見え出し、中大型の
ビジネスジェット機開発口ーンチ、エンジン選定が表明されている。

これらビジネスジェットへの派生も含めて考えれぱ、いわゆる推力1万ボンド(10klb)ク

ラスエンジンの需要としては、今後20年の内、前半 10年で2700台(機体 1350機)、後

半10年で4000台(機体2000機)程度の新規エンジン需要が予想されている。

このように、ビジネスジェット機業界では、将来の需要増を見込むなど回復の兆しが見

え出し、小型航空機相当の推カクラスのエンジンを搭載する中大型ビジネスジエット機の

開発計画が明らかにされている状況となっている。これに対して、本プロジェクトで得ら
れた研究開発成果を早期に活用できる絶好の機会として捉えるとともに、将来の小型航
空機用エンジンへの派生型ともなりうるものであり、参入ヘの足掛かりとするためにも、
このビジネスジェット機用エンジン事業に対して、必要な措置を執っているところである。

以上に述ベてきたように、昨今の燃料価格の高止まり、不安定な経済環境、対象とす

る小型機の将来需要機数予測の状況などの外的要因から、現状では実機開発ヘ打っ

て出る環境には無く、事業りスクが非常に高いと言える。他方、本事業に参加の重工3
社が培ってきた航空機エンジンの個別要素技術の開発に関しては一定の成果を上げ、
海外の主要な航空機エンジンメーカからも高く評価され、国際共同開発の場で成果のー
部については実機ヘの適用も進みつつある。こうした状況を勘案すると、個別要素技術
の更なる競争力強化により国際共同開発でのより一層の役割拡大、地位向上につなが
る地道な研究開発活動を継続し力を蓄えていくことが重要と考えられる。

本事業で開発された技術については、国際共同開発にて担当する部位に活用可能な
ものであり、インテグレーション技術開発の各技術および、低コスト製造技術等の各技術
は、国際共同開発事業ヘ早期に活用していくことが可能である。

Ⅳ.実用化・事業化の
見通しについて
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V.評価に関する事項

事前評価

中間評価

事後評価

作成時期

Ⅵ.基本計画に関する

事項

平成15年度に実施担当部機械システム技術開発部

平成18年度に実施担当部機械システム技術開発部

平成25年度に実施担当部技術開発推進部

平成15年3月、NED0技術開発機構によって基本計画として制定。

平成16年3月、技術開発課とし、第2期技術開発内容・目球等を改

訂。また、独立行政法人移行に伴う関連項目を改定。
平成18年2月、「4.評価に関する事項」を改訂。

平成18年4月、中間評価のため第3期技術開発の内容、達成目標を

追加。

平成18年6月、基盤技術研究に係る事項の追加等による改訂。
平成19年3月、第2期技術開発結果、中問評価結果、技術委員会

指摘等の反映により、第3期の研究開発計画を見直し改訂。
平成20年3月、技術委員会指摘事項を反映して文言等を改訂。

平成20年7月、イノベーションプログラム基本計画制定により改

訂。

平成22年3月、技術委員会の議論反映し第3期技術開発内容・

目標、期間等を改訂。
平成23年12月東日本大震災の影響による研究開発期問および

事業内容の変更

変更履歴
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「環境適応型小型航空機用エンジン研究開発」

事後評価

事業原簿【公開】

プロジェクト用語解説集
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環境適応型小型航空機用エンジン関連技術用語集

A.プロジェクト、航空機関係

A S M (Available seat M"e)

「提供座席距離」の略称

座席 1席を 1法定マイル(1.6093 キロメーター)運航した場合を、1座席マイル=

Available seat Mile という。各飛行区間での販売可能な座席数に区間距離を乗

じたものの合計。提供座席距離(マイル/キロ)とも称される。

ES P R

「環境適合型次世代超音速機用推進システムの研究開発」プロジェクトの略称。

経済産業省の産業科学技術研究開発制度により、 1999年度に開始され、 20

05年度までに約5年間にわたる研究開発プロジェクト。 HYPRの後継プロジ
エクトであり、超音速輸送機(SST)の推進システムに必要な低騒音、低NO

X、低CO.基盤技術を取イすることを目的として、新工才、ルギー・産業技術総
合開発機構(NEDO)からの委託により国内外の企業ならびに国立研究所が参

加して実施されたものである。

H S R (High speed Research)
米国で1986年~1998年まで、 NASAが国家資金により進めていた次世代超音速

輸送機に関する研究プロジェクト。このプログラムでは、フェーズ1とフエーズ
Ⅱに分けられ研究が行われた。フェーズ1では、環境適合性が重視され亜音速機

並の空港騒音、オゾン層ヘのエンジン排気の影響、ソニックブームの許容レベル、

低NOX排出を実現するエンジン技術の開発に重点がおかれた。空港騒音の目標

としては、亜音速旅客機に適用されている I CAOAnneX16 Volumel(hapter3騒

音規制値よりもldB低騒音化することが掲げられ、具体的な技術開発に着手され

たが1998年に中止となった。

HYPR

「超音速輸送機用推進システム研究開発」プロジェクトの略称。

通商産業省工業技術院の産業科学技術研究開発制度により、 1989年度に開始

され、 1998年度までの10年間にわたる研究開発プロジェクトである。この

研究開発プロジェクトは、飛行速度マッハ数5までをカバーする超/極超音速輸
送機(SST/HST)用推進システムに必要な熱・空力技術を主に取得するこ
とを目的として、新工才、ルギー・産業技術総合開発機構(NEDO)からの委託

により国内外の企業ならびに国立研究所が参加して実施されたものである。

by Hour)P B H (power

航空エンジンメーカーが航空会社に対して長期間1こ渡る製品のメンテナンスとア

ツプグレードを定額料金で行うサービスを PBH と呼ぶ。近年の産業のサービス化

により、航空エンジンメーカーはハードウェアーを売るだけではなく、このよう

なソリューション・サービスを提供している。

U E E T ωltra Effident Engine Techn010gy)
亜音速、超音速および軍用を中心とした革新的な技術の開発を行うことを目的と

し、 NASA/民間が主体となって1999年~2007年の計画で研究開発を

進めている。 CO.15%削減、 NOXは離着陸時の排出量を1996年のIC
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A0規制値に対して70%削減することを目標としている。

機体と統合した研究開発では、ベースエンジン、ベース機体を設定、飛行ミッシ

ヨンの設定を行い、機体ーエンジンを統合して環境に対する評価を行う。一方、

設計サイクルにかかる時間の削減、開発コストの低減をねらい、高精度シミュレ

ーションツールの開発を行う計画としている。

要素研究開発では、 NOX低減型燃焼器の開発、ファン、コンプレッサ、高圧夕

ービン、低圧夕ービンについての高負荷化、軽旦化の開発を行う。 CMCライナ、

ディスク、翼、 PMC (polymer Matrix (0叩Osite)、排気ノズルの軽化材料
についての開発を進めている。

E E FA E (E仟 icient and Environmenta11y Friendly Aero [ngine)
2000年から2005年の予定で、 EUの9力国内の 15企業、 2大学、 2研

究機関が主体となって実施される研究開発。より公害のない、より効率的で信頼

性、整備性に優れ、コストが安い飛躍的に進んだエンジンの開発を行うことを目

的とし、 CO.を20%削減、 NO X を80%削減、騒音を5~ 1 0 d B削減、
メンテナンスコストを30~40%削減、開発/生産コスト20~30%削減を

目標としている。 R Rが主体となって進めているAntle (A什ordable Near-Term

LOW Emission)と M T U /' S N E C M A が主体となって実施する(1e肌

((omponent validation for Environmenta11y Friendly Aero Engine)という
大きな2つのプログラムの中で研究開発が進められている。

主な研究内容として高圧圧縮機、低NOX燃焼器、高圧夕ービンの高性能化,改

良を目指した改良型高性能コアエンジン、高速、高温低圧夕ービン、排気で圧縮

された空気に熱を与えて性能向上を図る熱交換器の開発等についても実施する計

画である。

ICAO

International (ivil Aviation organization (国際民間航空機関)
民間航空に関わる機関の国際的な連絡組織。ここで民間航空の運航に係わる各種

の取り決めや規定を定めているが、環境保全に関するものとして航空機に起因す

る空港周辺の騒音やエミッション等の規制値の規定がある。

D E R Φesignated Engineering Representatives)
F A Aにかわる Major Repair、 Technical Data の承認を行うことができる資格
で個人に与えられる。

プログラム・ローンチ

航空機や航空エンジンの開発に正式に事業着手することをプログラム・ローンチ

と称す。航空機や航空エンジンの開発には巨額の資金投下とりスクが伴うため、
各メーカーは新型機の開発着手(ローンチ)に当っては事業開始の各種条件(事
業採算性を見て、ある一定数以上の受注数や顧客数など)を設定し、そのハード
ルをクリアーした場合にメーカーは正式に事業着手することとなる。

ナノコーティング・プロジェクト

Nano (oating project
新エネルギー・産業技術総合開発機構の下において平成13~18年度で実施さ
れている技術開発プロジェクト。ナノメータレベルでの精密な材料構造制御によ

つて耐熱性、熱遮蔽性、耐剥離性、耐食性、電極性能等を飛的に向上させたコ

ーティング技術の確立を目指している。その中で、東北大学が化学蒸着(CV
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ハブ・スポーク

D)コーティング技術を開発している。

Hub & spoke
1978年に米国で民間航空規制緩和法が成立し、航空会社は独自の路線網の形成を

始めるが、限られた経営資源でより多くの路線に参入する方法として考案された

のが、ハブ・アンド・スポーク方式で、その拠点となるのがハブ空港である。ハ

ブ空港を中心に、その近隣空港ヘの路線網が整備され、旅客はハブ空港で他の近

隣空港や別のハブ空港ヘ乗り継ぐことで、多くの地点に向かうことが出来る。旅

客は乗り継ぐという手間は掛かるものの、需要の少ない地方都市にも路線(スポ

ーク)が引かれ、運航頻度も増え、利便性が向上するが、ハブ空港では乗り継ぎ

旅客の利便性を図る目的で、一時期に到着便、出発便が集中する傾向にあり、そ

の不効率さも指摘されている。到着便を分散させるなど、ハブ・アンド・スポー

ク方式の持つ利便性を残しつつ、その効率性向上が検討されている。

ポイント・ボイント

Point to point

ハブ・アンド・スポーク(Hub & spoke)システムはエアラインにとっては合理的
であるが、旅客にすれぱ遠回りして時間もかかり、また不便でもある。またハブ

空港の混雑も深刻な問題となっている。そこでハブ空港を迂回する路線とでもい

うべき、乗客の乗り換えなしのポイント・トゥ・ボイント路線が開設されるよう

になってきたもの。そういった路線の場合、航空旅客需要が少なく短距離のこと

が多く、小型機ジェット旅客機の方が適していると見られている。

スコープ条項

スコープ条項とは、アメリカの主要エアラインの中大型のパイロット組合が自分

たちの権利、仕事量を守るために会社と結んだ協定である。小型機が増えること

で、小型機を操縦するパイロット組合に仕事量を奪われるため、中大型機を操縦

するパイロット組合が、小型機の機数を規制するものとして会社と結んでいる条

項である。一般的には40席から90席クラスの小型機、または、同程度の最大

離陸重量の機体の運航機数をある数値以下に制限している。しかし、近年、規制

緩和の影響で、乗客数の少ない空港ヘの運航競争が激化して小型の Regiona1 機
の運航が増加し、緩和の方向で順次見直しが行われている。

ジョナル機

Regiona l Aircra什
エアラインの路線ネットワーク上で、ハブ空港と地方中小都市空港間路線や又は

ボイント・トゥ・ボイントといった比較的低需要路線での運航に適した100席ク

ラス以下の小型旅客機を総称してりージョナル機と呼んでいる。その多くはりー

ジョナル航空会社により運航され、大手エアラインとの提携関係の元で、相手先

ネットワークの中での旅客運送を分担する役割を果たしている。

トップダウン手法

マクロ経済の視点から世界或いは地域の航空需要を予測し、それをべースとして

将来の航空機需要を算出する手法。一般には世界或いは地域の経済指標(GDP な

ど)予測をべースとして需要予測を行う。マクロ需要予測とも呼ぱれる。
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ボトムアップ手法

ミクロの視点から予測対象とする個別のエアラインや運航路線での需要に着目し、

それらの将来輸送需要予測を満足させる航空機需要を算出してみ上げ集計する

予測手法。ミクロ予測とも呼ぱれる。

フィーダー路線

支線路線。主に米国で発達しているハブ・スポークの運航システムでのスポーク

に相当する路線で、大都市と中小都市を結んでいる路線。リージョナル機をフィ

ーダー路線で運航し、ハブ空港を発着する大型機に接続し集客的な役割を持つこ

とが多い。

リセールバリュー

航空機は中古市場が発達しており、その際の機体価値のこと。航空機の耐用年数

が長いことから、一般的な性能評価など市場評価に加えて将来の航空機規制ヘの

余裕度も重要になってくる。

提供座席距離

重カモデル

ASMを参照。

交通経済学上の数学モデル。グラビティモデルとも言う。ニュートンの万有引力

の法則を社会的現象に応用し、都市間の交通量とか、国家間の貿易額/量とかを

二つの地域の人口や経済規模と、両地域間の距離とで説明しようとするモデル。

基本的に、ある対象間の結びつきは、都市それぞれの活動規模に比例し、都市間

の距離に反比例すると仮定する。

機関分担率

E集計ロジットモデル

交通需要予測での行動選択モデル。個人がある選択行動をとる際には、全ての選

択肢の中から、当人にとって最も効用の高い(便利である)選択肢を選ぶという考

えに基づく。ある選択肢が選ぱれる確率は、その選択肢の効用に関係し、その効

用はサービスレベルや個人の属性に関係する。個人の選択行動の実績データを元

に、選択肢毎の効用関数を推計し、選択肢毎の選択確率を算出する。個人がある

選択行動をとる際には、全ての選択肢の中から、当人にとって最も効用の高い

(便利である)選択肢を選択すると考えられている。

交通機関分担率の場合、移動交通手段におけるある交通機関の占める率。航空分

担率は、航空機の利用が全機関交通量に占める割合。一般的に航空分担率は、移

動距離が長くなり、所得が高くなると上昇する傾向がある。

ローコストキャリア

格安航空会社。通常、航空運賃を大幅に値下げして運航するエアラインを指す。

本来は、運航コスト低減などを達成した低コストエアラインのことを意味する。

環境適合型次世代超音速機用推進システムの研究開発

ESPRを参照。
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超音速輸送機用推進システム研究開発

HYPRを参照。

B.エンジン関係

AGB

「Accessory Gear BO×」の略称
エンジンから取り出した軸出力を補機類に供給するための歯車類、軸類を組み込

んだ装置。通常、補機類はAGBに取り付けられ、運転や制御に必要な油圧、空

気、電力などをエンジンに供給する。

L R U (L ine Replaceable un it)
航空機の離発着の間に実施するライン整備において交換することができる機器類。

O G V (outlet Guide vane)

ファンブレードの下流に取り付けられた静翼列。ファンブレードにより圧縮され

たバイパス流を整流し、効率良く推力に変換する機能を持つ。

Q E C (Quick [ngine (hange)
エンジンを交換する際,短時間のうちに作業できるように,エンジンに取り付け

られた装備品,配管などの一切を含むキットとなったもの。

アクセサリ・ギア・ボックス

Accessory Gear BOX
AGBを参照。

ダブテール

シュラウド

Dovetan

ディスクと翼を結合する個所の総称。タービンディスクでは、一般的に軸方向1

翼部とディスク部に交互に凹凸部を設け組み付ける方式を採用している。

ブリスク

Shroud

タービン動翼の外周側に位置して、タービン部の流路外形を構成する部材である。

耐熱性およぴ動翼のこすれに対する耐久性が要求される。

Brisk

ファンジェットエンジン等夕ーボ機械において軸流の羽根とディスクと呼ぱれる

部分が、鋳造成形あるいは機械加工による削り出し成形である等に拘わらず、

体になっているもの。

スピナ

Spinner
ファンの先端に取り付けられた整形覆い。空気抵抗を少なくし,ファン翼ヘのパ

ツセージを形成する。
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スラストリバーサ

Thrust Reverser

エンジン排気の一部を前方ヘ押し戻すことにより、着陸距離を短くするための装

置。

ナセル

ノくイロン

Nace11e

エンジンまわりの覆い。通常、流線型に整形された外鈑で作られ、エンジンまわ

りの空気抵抗を低減する。

ペイロード

Pylon
航空機の胴体や主翼からエンジンなど吊り下げるために使われる、前後に細長い

板状の支柱。

ボアスコープ

Payload
実際に搭載した旅客,貨物,郵便物などの重量。

ボートテール角

Bore scope
エンジン内部を点検するための内視鏡のこと。エンジンを分解することなく、エ

ンジン内部を視覚的に検査するために使用される。

コアエンジン

Boat TaH Angle
後尾が細くなる形状をボートテールと呼び、細くなる部分の角度をボートテール

角と呼ぶ。

コンプレッサ,燃焼室,タービンの三つ要素からなるエンジンの基本コンボーネ

ント部分。ガスジェネレーター(gas generator)とも呼ぱれる。コアエンジン
にファンとファン駆動夕ービンが付くと夕ーボファン・エンジン、プロペラと減

速装置とプロペラ駆動夕ービンが付くと夕ーボプロップ・エンジン、フリーター

ビンが付くと夕ーボシャフト・エンジンとなる。

コンテイメント特性

運転中、何らかの理由により口ータが破損した場合、その破損物がエンジン外部

に飛散することがないように、破損物をケース内部に封じ込める(コンテインす

る)機能のこと。

鳥打ち込み特性

運転中、鳥がエンジンに吸い込まれファンブレードなどに衝突しエンジンが損傷

した場合においても、航空機の安全な運航に重大な支障をきたすことがないよう

に設計された機能のこと。具体的には発火やエンジン支持部の損傷が発生しない

ことなどを表す。
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実機エンジン

基本設計

製品形態のエンジンのこと。試験目的に設計されたエンジン(試験エンジン)と

類別するため、このような呼称を用いる。

飛行ミッション

エンジン設計における一過程。前段階において設定されたエンジン仕様を元に、

与えられた条件を具体化し、各構成要素の性能・空力・構造に関わる基本的な事

項を定める段階の設計を指す。

型式承認

F light M iss ion
エンジン起動から、離陸~上昇~巡航~下降~着陸~エンジン停止に至るまでの、

エンジン操作に関わる一連のスケジュールのことを示す。

Type (ert if icate
ある型式のエンジンの設計並びに製造過程について、そのエンジンを搭載する航

空機が所属する国籍の航空法が定める、安全性、騒音及び排出物に関する基準に

適合することを承認すること。

コンボーネント試験

(omponent Test
エンジンを構成する要素単体の機能を評価する目的で、エンジンの一部分を模擬

した試験装置(りグ)を製作し試験を行うこと。りグ試験もしくは要素試験とも

呼ぱれる。

直接運航費用

Direct operating (ost
飛行機の運航コストほ、燃費、整備費、空港着陸料、航行援助施設料、運航乗務

員人件費、客室乗務員人件費、地上ハンドリング費、飛行機償却費から成り立っ

ている。これは飛行機の運航に直接係わる費用なので、直接運航費用とも呼ぱれ、

運航原価分析にも使われる世界の航空界共通の概念である。

エンジン外部抵抗評価

エンジン周りの空気抵抗を定量評価すること。主にエンジン外部抵抗は、ナセル

の形状に大きく左右され、エンジン性能(燃費)に影響を与える重要な因子であ

る。

統合OGV

Integrated outlet Guide vane
従来のエンジンでは、ファン・ロータより後流のバイパスセクションは、整流の

ためのOGVとインターミディエイト・ケース支持のためのストラットとの2つ

の部品が配置されている。近年では、 1つの部品にOGVとストラット両方の機

能を兼ね備えた統合OGVを採用することで、エンジンの軽量化を図っている。

「O GV (outlet Guide vane)」を参照のこと。OGV

ストラット:「フレーム/ストラット(Frame/strut)」を参照のこと。
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3次元モックアップ

3D ock-UP
3次元CADを用いてエンジンの外見、内部成などを比較・検討するためのシ

ミュレーションソフトウェア。あるいは、そのようなソフトウェアを用いて作成

された3次元モデルのこと。

ラビング

フレーム/ストラツト

Frame/strut

フレームは、主に、ファンや圧縮機、タービンなどの回転体や、燃焼器などの構

成部品を支持する構造部品の総称を指す。フレームの中で、部品を支持する役割

を担う支柱部分をストラットと称する。

Rubbing
部品どうしが接触してこすれたことによる損傷の様相を示す用語。特に、損傷の

程度が重度のものは、ヘビー・ラビング(Heavy RU比ing)と呼ぶ。

C.要素関係

フアン

圧縮機

Fan

ジェットエンジンの推進効率を高めるようにしながら推力を増大するには、噴出

ガス速度をあまり高めず、噴出ガス重量を増す方がよい。このために空気圧縮機

の前方に取り付けられた大型の羽根をファンと称する。

(0叩ressor
ガスタービンにおいて、前方から吸入された空気を、後方に進むにつれ次第に空

気の体積を減少させ圧力を上昇させる部分。

タービン

(ombustor

ガスタービンで圧縮機からの圧縮空気の供給を受け、燃焼を噴射して燃焼させ、

その熱工才、ルギーによって高温・高速の燃焼ガスをつくる部分。

Turbine

ガスタービンにおいて燃焼器の下流側に設置され、認断面をした羽根を車板に放

射状に取り付け、これに速度の大きいガス流を吹き付け車板を回転させて、回転

動力を取り出す部分。

高圧夕ービン

低圧夕ービン

High pressure Turbine
2軸のガスタービン(特に航空エンジン用ガスタービン)において、高圧圧縮機

を駆動する夕ービンのことをいう。通常2段または1段で構成される。

Low pressure Turbine
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排気ノズル

2軸のガスタービン(特に航空エンジン用ガスタービン)において、ファン及び

低圧圧縮機を駆動する夕ービンのことをいう。回転速度がファン周速で制限され

るため通常3段~7段と多段の形式をとる。

ノ、ブ

Exhaust Nozzle

タービンを出た流れを設計ジェット速度が得られるように決められた断面積の噴

出口を持ち、推進力を作り出す部分。

スイープ・リーン

Sweep/Lean
空力性能の向上やファン騒音低減手段として利用される翼列設計技術であり、ス

イープは、翼を軸方向に傾けたもので、リーンは周方向に傾けたもの。傾け方は

堤全体を傾ける場合や、部分的に傾ける場合がある。

Hub

ファン、圧縮機、タービンにおいて、空気通路の径の低い内径側の呼称。

ストール

Tゆ
圧縮機、タービンにおいて、空気通路の径の高い外径側の呼称。ファン、

Stan

ファン・圧縮機の翼列内で部分的な失速が起きる状態。円環状流路の一部が失速

する状態のため、ファン・圧縮機は比較的安定に作動し圧力上昇を行うが、長時

間ストール状態を維持すると舞破損が起きることがある。失速領域は動翼の回転

方向と周方向逆向きに旋回するので旋回失速とも言う。

サージ/サージング

Surge/surging
旋回失速域が円環状流路の大部分を占めるまで発達した場合、ファン・圧縮機が

安定作動できなくなり、空気の逆流が発生するに至った状態。サージを起こすと、

流量が正負逆方向に時間的に変動し、翼振動だけでなくエンジン全体の激しい振

動と音をともない、エンジンにも大きなダメージを与えることが多い。

チップクリアランス

Tゆ(1earance
ファン、圧縮機、タービンにおいて、回転翼列(動堤)の翼先端(チップ)と空

気通路の外形側を形成する静止部材であるケーシングとの隙間のこと。動翼とケ

ーシングとの熱容量の違いによる熱膨張量の差や遠心力による動翼の伸ぴなどに

よっても、翼先端がケーシングとラビングを起こさないように隙間を設ける必要

があるが、隙間が大きすぎると性能の低下を招く。

ゼロハブ・ファン

Zero Hub Fan

一般的なファン動翼よりも、スピナ前方の径の低い位
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ブ側の前縁形状が形成されるファン動翼。ゼロハブ・ファンはハブ側前面の面積

が大きくなり、同じファン外径でも一般的なファンよりも大きな空気流旦を吸込

む能力がある。また、ファン動翼ハブ側の入口径と出口径の差が大きいため多く

の仕事を稼げ、ハブ側の圧力上昇能力が高い。

ディフューザ・ノくツセージ

Di仟User passage
作動流体が流れる方向に断面積を広げ(亜音速の場合。超音速では狭め)、流れ

を減速させる(静圧を上昇させる)通路のこと。従来の圧縮機動翼列では、翼の

キャンバ(翼の前縁から後縁にかけての反り)によって流れを曲げて流体に対す

る仕事(翼列入口と出口の周方向流速の差)をしているが、この際、キャンバの

曲率により、翼先端部における翼負圧面と正圧面との局所圧力差が大きくなり、

チップクリアランスを通過する漏れ流れが増加し性能低下を招く。本研究開発で

は、翼のキャンバをつける代わりに、空気通路の子午面(軸対称面)でみた断面

積を広げ減速させることで、この圧力差の発生を抑えつつ、従来と同等の仕事を

させるディフューザ・パッセージ動翼を開発している。

カウンター・ローテーション

(ounter Rotation

2軸のガスタービン(特に航空エンジン用ガスタービン)において、吉圧系の回

転方向と低圧系の回転方向を逆向きにすること。

ト冷却マルチスロツ

静翼の内部冷却用として本研究開発で開発している新しい冷却法。複数のスロッ

トを互い違いに組合せた構造となっており、このスロット間に冷却空気を流すこ

とで翼内部を冷却する。従来のように静翼内部に別部品を組込む必要が無いため、

低コスト化が期待できる。

翼負圧面

Airfoil suction surface

翼の前縁と後縁とを結ぶ凸側の堤面を堤負圧面という(翼の背面ともいう)。翼

列内部における作動流体の静圧は堤前縁からこの面に沿って流れる途上で最も低

くなり(速度は最も速くなり)、後縁に向かって昇圧(減速)する。翼正圧面上

の静圧との差によって、翼に空気力が発生する。

翼正圧面

Airfoil pressure surface

翼の前縁と後縁とを結ぶ凹側の舞面を翼正圧面という(翼の腹面ともいう)。こ

の面上の静圧は翼負圧面上の静圧よりも高く、この圧力差によって、翼に空気力

が発生する。堤先端においては、この圧力差によってチップクリアランス部を翼

正圧面から堤負圧面に漏れる流れが発生する。

2次流れ

Secondary flow
舞列内を作動ガスが通過する際に、流路壁面近傍で生じる主流流れとは異なった

速度成分をもつ流れのこと。 2次流れには、翼前縁部で生じる馬蹄形渦、翼の正

圧面と負圧面との圧力差によって、流路近傍の境界層内の低エネルギ流体が、正

圧面から負圧面に向かって流される流路渦等からなる。この2次流れによって生
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インタラクション失

Interaction LOSS

単段同負荷の同圧夕ービン動翼は、通常遷音速夕ービンとなり、動翼翼面から衝

撃波を発生する。この衝波自体の混合ロス、衝撃波と下流の低圧夕ービンノズ

ル翼との干渉等によって、高圧夕ービンと低圧夕ービンのあいだの流路で発生す

る損失のこと。この損失により高圧夕ービンと低圧夕ービンのマッチングがずれ

てしまい、エンジン全体性能に大きな影響を及ぼすことが知られている。

じる渦により、流路近傍の流れが大きく偏向させられたり、圧を生じるため、

3次元設計を代表とする、さまざまな性能改善設計手法が研究されている。

高揚力化堤技術

翼一枚あたりの空力的な負荷、すなわち揚力を高くとることで、翼枚数を減らす

技術。一般に揚力を高くすると損失は増加すると考えられてきたが、ガスタービ

ン内流れのもつ乱れ度、流れの非定常性などを考'すると、性能低下を抑制しつ

つ高揚力化が可能となった。

フィルム冷却

F ilm (oo ling
タービン爽の冷却法のひとつで、堤面に孔をレーザーや電極等で空け、翼内部か

らこの孔を通じて冷却空気を翼面上に噴出させ、翼面に薄い膜(フィルム)状の

冷却空気層を形成することで、翼を効果的に冷却する。

チ・ツプ・ベンド動翼

Tゆ Bend Rotor Blade
動堤先端側で、堤を背側に倒すことで、動翼先端での漏れ流れ損失の低減を狙っ

た翼のこと。

動翼先端キャビティ

Rotor Blade Tゆ(avity
動翼先端部と静止ケーシングの摺動時の翼破損を防ぐために、動翼先端部にスキ

ーラと呼ぱれる端壁が翼回りに設けられている。そのスキーラに囲まれた空間の

ことを称する。

エンドウオール

圧力上昇係数

End松Ⅱ

翼端流路のことを称する。

Pressure rise coe仟 ic ient

翼列出口圧力と入口圧力との差を翼列入口動圧、あるいは動翼周速の自乗と翼列

入口密度との積で除したもの。堤列の空気力学的な性質をあらわすパラメータの

ーつ。この値が大きけれぱ、空力的に高負荷となる。

ノズル

Nozzle

タービン動翼の前方に設置され、燃焼ガスを加速膨張させ、高温エネルギを速度

工才、ルギに変換する役割をもつ、タービン静堤のことをいう。
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状翼列試験機

回転りグ試験機

2次元翼列試験機と対比して用いられる用語で、通常のエンジンのように、円環

状のダクトに、堤を状に配置して行う試験機のこと。静翼単体の試験に用いら

れる。

スワール

静翼単体での試験形態との

味する用語。

反転夕ービン

Swirl

流れの向きを意味する。通常、各要素間のインターフェイス状態量を表す場合1

用いる。例としては、「タービン出ロスワール角度は、 XX゜とする」など。

多段傾斜インピンジ冷却

Multi stage slope lmpinge (ooling
タービンシュラウド用に本研究開発で開発中の新しい冷却法。シュラウドの前方

から導入した冷却空気を、シュラウド内部に斜めに空けられた孔を通じて繰り返

しシュラウド底面に噴きつけて冷却する方法。従来のように多数の孔から冷却空

気を噴きつける方法に比ベ冷却空気を繰り返し利用できるため、冷却空気量低減

の効果が期待できる。

(ounter Rotational Turbine

2軸夕ービンにおいて、高圧夕ーピンと低圧夕ービンの回転方向が逆方向となっ

ている夕ービン形式のこと。

いを明確にする意味で、動翼をつけた回転試験を意

インサート部品

リグ試験

Insert parts

高圧夕ービンノズルに良く用いられるインピンジメント冷却のための冷却空気を

吹き出すための部品。多数の孔が設けられている。

インピンジメント冷却

Impingement (ooling
冷却空気を小孔から噴流で吹き出し、冷却面に冷却空気を衝突させる冷却方式で

ある。通常、圧縮空気を多数の孔を有するへダー(インサート)と称する内部ヘ

ダーに供給し、その多数の孔から冷却空気を吹き出す。高い冷却性能を有してお

リ、第一、二段静舞、燃焼器壁の冷却に多用される。

Rig Test
エンジンの各要素についてそれぞれ独立にその性能や、強度などの特性試験が可

能なように設定された試験装置で行われる試験。

C F D ((omputat ional Fluid Dynamics)
数値流体力学。流れの基礎方程式を高速大型の計算機を用いて厳密に解くことで、

より正確に流れの解析を行う数値解析流体力学が最近発達している。基礎方程式
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であるナビエ・ストークス方程式を用いて流れの解析を行うことは、数学的な困

難さと共に、解を得るまでの演算量が膨大なものとなり、その時間と計算コスト

が重要な問題であり、この演算量の引き下げが数値解法の大きな課題のーつであ

る。スーパーコンピュータあるいは超並動信十算機の高度化によりこの技術が発達

した。最近の航空機や航空エンジンなどの流体機械の性能向上はこの技法の発達

により、相当の部分を風洞実験や回転翼列実験に置き換えられるようになり、こ

れを使用する演算システムを数値風洞などと呼ぶ例も出ている。

サージ余裕

Surge Margin
圧縮機の作動点からサージラインまでの余裕度合を示す。サージマージンの定義

式は2通りあり、等流における圧力比で示す場合と、等回転ライン上でのサー

ジポイントに対する作動点の圧力比と修正流の関係で示す場合がある。

フレッチング

スミアリング

Fretti四
接触部分に振動荷重が加わり、小振幅で揺動すると、その部分から潤滑剤が押し

出され無潤滑状態となり著しい摩耗を生じる現象である。

(ritical Distance理論

接触端部の最大応力では無く、最大応力部を起点とし亀裂進展方向にとったある

特性距離での応力により評価する手法

Smearing
潤滑不良などで転動体の転がり運動中に滑りが混在して起こり、微小な溶着が発

生する現象である。

D.制御関係

光ファイバー

Opt ica l F iber
光信号を送る媒体であり、材料にガラスを用いた極めて細い(φ100μm 程度)線
状の物である。特徴としては信号が光であるため、電磁気的なノイズの影響を受

けないこと、電線に比ベて軽量であること、波長の異なる光信号を同時に伝送で

きることなどが挙げられる。

オン・コンディション整備

On (onditional Maintenance

定期的に点検を行って状態を確認し、不具合な箇所があれぱ、必要な処置を行う

整備方式である。定期的にエンジンを取り卸して分解検査を行うハードタイム整

備に比して、より経済的な整備方式である。

モデル・ベースド・モニタリング

Model Based Monitoring
定期的な検査や手入れをせず1

ンモデルに基づいて各モジュ

モニタリング方式である。

、エンジン制御用センサ等の計測値から、エンジ

ルの状態を解析・検討し、異常や劣化を判断する
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ECU

Electrical (ontrol unit

エンジンの電子制御システムにおいて中心的な役割を担う電子制御装置。基本的

な機能は、エンジン出力指令値に応じて、エンジン各所のセンサ信号を用いて制

御演算を行い、適切な制御信号をエンジン・アクチュエータに送るものである。

この他に機体等との通信機能、各種自己診断機能等を有する。

重回帰分析

Mult ゆle Regression Analysis
従属変数(目的変数)と複数の説明変数(独立変数)との間の関係式を作成し、

従属変数が説明変数によってどれくらい説明できるのかを定量的に分析する二と

である。従変数(目的変数)とは、説明したい変数(注目している変数)を指

す。説明変数(独立変数)とは、これを説明するために用いられる変数のことで

ある。

モニタリング・センサ

Monitoring sensor
物体の表面から放射される幅射光の強度が表面温度により変化するという性質を

利用した夕ービン翼表面温度計測センサである。

E.材料関係

Y S Z (Yttr ium stabilized zirconia)

YSZとは、イットリア安定化ジルコニアの略称であり、結晶構造が不安定なジル

コニアにイットリアを添加することにより、安定的にしたセラミックスのことを

示す。遮熱コーティング用セラミックス材料のーつである。

プレスロール

スタビング

Press RO"

金属素材を金型で圧延することにより堤を製造する廉価な加工方法のこと。

アブレイシブ・コーティング

Abrasive (oating
擦る相手を削り、自分は摩耗し難いコーティングで、砥石のような機能を持つ。

Stabbing
主に圧縮機において、チップ側の空気通路を形成する環状のバンドに放射状に翼

を突き刺して並ベる、固定静翼列の製造方法の二と。

鋳造用セラミックコア

タービン堤など内部を中空冷却構造にする場合、鋳造の際に中空部を形成するた

めの中子が必要となり、このセラミック製の中子のことを指す。

再溶解

単結晶鋳造後の製品以外の廃棄されるスクラップを用いて溶解することを示す。材料を

一度製品にする際に溶解し、その後もう一度溶解するため、再溶解という。
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ユレーション((asting simulation)
ブラックボックスであった鋳造工程(特に素材凝固過程)を数値解析によりコンピ

ユータを用いて予測することをいう。(ADデータから解析モデルを作成し、湯流

れ計算、凝固計算を行い、凝固進行、素材温度、欠陥などの予測を行い効率化を

図る。

二次時効熱処理

金属の熱処理のーつである。単結晶鋳造品の熱処理として、組織を均一にする溶

体化熱処理、強度を調整する一次時効熱処理、二次時効熱処理、(場合によって
は三次時効熱処理)がある。なお、これらの熱処理温度は順を追うことに低くな

る。

C V D ((hemica l vapor Deposit ion)
原料物質を含むガスの化学反応や熱分解によって薄膜を基板上に形成する方法の

総称。通常は基板の温度を上げて推積させる(熱(VD)が使われるが、化学反応

や熱分解を促進させるために光を照射したり(光(VD;レーザも含む)、ガスを

プラズマ状態に励起する方法(プラズマ(VD)もある。

マイクロ・スパーク・コーティング

Micro spark (oati四
MSCを参照。

リニア・フりクション・ウェルディング

Unear Friction welding
L FVVを参照。

化学蒸着コーティング

(hemical vapor Deposition (oating
CVDを参照。

電子ビーム物理蒸着コーティング

日ectron Beam physical vapor Deposition (oating
EB-PVDを参照。

EB-PVD (Electron Beam physical vapor Deposition )
耐熱コーティングを施工する方法のーつ。電子ビームを用いて溶射材を真空中で

加熱・蒸発させ、対象物表面に成膜させる方法であり、コーティング厚さ方向に

成長した柱状組織となる。

L F、Ⅳ(L inear Fr ict ion welding)
固相接合である摩擦圧接のーつ。接合する部材同士を擦り合わせ、発生した熱と

加圧力により接合面の部材を流動排出させ接合を完了する。特徴は、イナーシャ

溶接のようにこすり合わせる運動が回転ではなく一方向の前後運動である点で、

接合面の形状に制限が少ない。接合部は溶融現象を伴わないため組織変化は少な

い。また、接合プロセス中の加圧力により圧延加工された状態になるため溶融溶

接の比ベ強度低下がほとんどない。
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M I M (Meta1 1nject ion Mo lding)
金粉末と樹脂を混ぜ合わせ(混練)、それを型に注入して形状を付与する(射

出成型)。その後、成形された部品を炉に投入し焼き固める。この時、樹脂は蒸

発し、金粉末は焼結されて最終形状部品(脱脂・焼結)を得る製造方法である。

M S C (Micro spark (oating)
放電のエネルギーで、金属の表面に金の肉盛またはセラミックスの薄いコーテ

イングをつける技術。

単結晶材

Single (rystal Material
1個の素材が単一の結晶で出来たものを指し、鋳造の際に特殊な結晶の出発点を

細工してこの結晶造を生成する。結晶粒界がないのでクリープに対し大きな強

度を持つ特徴がある。主として高圧夕ービンの動翼に使用される。

CMSX4、 CMSXI0

CMSXは米国(annon-Muskegonネ土により開発されたN i基単結晶超合金の名称で
あり、 CMは(annon-Muskegon, S XはSingle (rysta1のそれぞれ略。また 4,1
0は開発番号である。

TMS138

クリープ

TMSは独立行政法人である物質・材料研究機構(旧金属材料技術研究所)によ

り開発されたN i 基単結晶超合金の名称であり、 TMSはTokyo Meguro single

Crysta1の略。また 1 38は開発番号である。

(re即
材料が一定の荷重下で時間とともに変形していく現象をクリープと呼ぷ。クリー

プによる変形の特徴は、荷重負荷時に起こる歪み速度が減少する第1領域、歪み

速度がほぼ一定となる第2領域、歪み速度が増加し破断にいたる第3領域に分け

られる。航空用エンジンの場合には、高温ガスにさらされる夕ービン部の動翼が

最も問題となる。

H C F (H igh (yc le Fat igue)
くり返し荷重により亀裂が発生し破損することを疲労破壊というが、繰り返し荷

重が105サイクル程度以上での破損となる場合を高サイクル疲労と呼ぶ。

L C F (LOW (yde Fatigue)
くり返し荷重により亀裂が発生し破損する現象を疲労破壊というが、繰り返し荷

重が104サイクル程度以下で破損に至る低サイクル疲労破壊を指す。低サイクル

疲労破壊は特に高応力が発生する応力集中部で起こりやすい。

F.環境対策技術関係

EPNL

Effective perceived Noise Level

人間の耳ヘの音の聞こえ方の補正(聴感補正)と航空機が頭上を通過する間の騒

音が聞こえている煩わしさの補正(継続時間補正)を行った航空機騒音証明で用

いられる音の単位。
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QinetiQ

F l y -o v e r

I CAO (hapter3を参考。

ジェット騒音の評価試験を実施可能な無響室風洞を所有する英国の試験機関。

L a t e r a l

Sidel

eを参照。Sldel 1n

A p p r o a c h

I CAO (hapter3を参考。

I n e

部分希薄形態燃焼

パイロット(拡散燃焼方式)とメイン(予混合燃焼方式)を一本の燃料噴射弁内に

同心円状に配置するハイブリット燃料噴射弁を採用し、拡散燃焼と希薄予混合燃

焼を組み合わせた燃焼方式。広い作動範囲で低 NOX 燃焼性能を損なうことなく、

安定燃焼を可能とした。

I CAO (hapter3を参考。

部分過濃形態燃焼

燃料過濃状態と燃料希薄状態にて燃焼させることで、火炎温度を下げ、NOX の排

出量を低減させる燃焼方式。燃料系統が一系統のみのシンプルな構造であり、着

火性、安定燃焼性も良好である。

急速混合形態燃焼

噴射弁部のスワーラで生ずる強い旋回流の強い乱れによる燃料の混合促進効果と

再循環流による安定燃焼領域を利用することにより、シングルスワーラと圧力噴

射弁の組合せというシンプルな構造でNOX低減と安定燃焼を両立した燃焼方式。

希薄燃焼

T H C (Total Hydro (arbon)
全炭化水素。水素と素から成る化合物の総称。燃焼器出口から蒸気の形で流出

する燃料だけでなく、メタンやアセチレンのように燃料が熱分解した小さな分子

量の化学種も含む。未燃炭化水素(U H C :unburned Hydrocarbons)とも呼ぱれ
る。圧力や温度の低い作動条件や、ライナの冷却空気により燃焼ガスが冷やされ

るような状況で発生しやすい。

燃料を理論混合比よりも薄い濃度で燃焼させるとことで、反応温度を下げ、有害
な NOX の排出量を抑える燃焼手法。燃料濃度を低く抑えることで、NOX の低減効

果が増すが、低くしすぎると(0(一酸化炭素)や TH((全炭化水素)の増加を招く

C O ((arbon ox idize)

一酸化炭素。主に、燃料濃度が低すぎる、反応のための時間が不十分などの原因

により、燃料が不完全燃焼を起こすことで、発生する。 THC同様、圧力や温度

の低い作動条件や、ライナの冷却空気により燃焼ガスが冷やされるような状況で
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燃焼器エンベロープ

(om加Stor Envelope
燃焼器を形成する領域。プレディフューザー出口から夕ービン入口までの範囲で、

燃焼器のケーシングにより仕切られた領域を指す。

発生しやすい。

セクタ燃焼器

アニュラー燃焼器

Annular (om加Stor

セクタ燃焼器に対し、その試験対象全体を製作したもの。実体そのもので試験可

能となるので試験の精度が上がり、エンジン組込み用の部品そのもので事前確認

試験あるいは詳細な特性試験を行うことが多い。

Sector (ombustor

円環状の試験対象の一部分について製作した扇形燃焼器。一部分のモデルで全体

の特性をシミュレートできる。

L P P燃焼(Lean premixed prevaporized (om加Stion)
希薄燃焼方式とは、最適な空気と燃料の混合比よりも空気過剰状態にして燃焼さ

せる方式である。空気を過剰にするため、平均火炎温度を低下させることができ

る。予混合予蒸発燃焼方式とは、燃料と空気を均一に混ぜ、かつその燃料を完全

に蒸発させた上で、燃焼器ヘ流入させ燃焼させる方式である。これにより、局所

的な火炎温度の高温部がなくなる。希薄予混合予蒸発燃焼方式は、上記を組み合

わせたものであり、平均的、局所的な火炎温度の低下により、NOX 排出量の低減

に大きな効果が期待できる。しかしながら欠点としては、混合気が希薄であるが

ゆえ、消炎の可能性の増大や、離陸時などに代表される高出力時の燃焼器入口温

度が高い状態では、自己着火や逆火を引き起こし、燃焼器に重大な損を与える

可能性がある。

ダブルアニュラー燃焼器

Double Annular (ombustor

低 NOX 化のための有力な手段として希薄燃焼方式がある(希薄燃焼については前

記を参照)。 1つの燃焼領域しか持たない燃焼器において、高出力で低 NOX とな

るように希薄化を行うと、低出力では火炎が不安定となる。この欠点を解決策と

して、燃焼器を2つ組み合わせる方法がある。すなわち、低出力では1つの燃焼

器のみに燃料を集中させて火炎温度をあげて安定性を高め、高出力では2つの燃

焼器を使用することで燃料を分散させて NOX を低減させる。このような燃焼器の

ことをダブルアニュラー燃焼器と呼ぶ。

拡散燃焼

D i仟Us ion Burning
燃料噴射弁から噴射された燃料と空気を燃焼器内で拡散・混合しながら燃焼させ

る方式。現状の航空用ガスタービンエンジンで使用されている燃焼方式であり、

局所的に燃料濃度が濃い領域があるため、安定して燃焼することが可能である。

ただし、希薄予混合予蒸発方式に比ベて局所的に火炎温度の高い領域が形成され

るため、 NOX排出量が増加する。
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ライナ

希釈空気

L iner

燃焼領域を形成する筒のこと。

Dilution Air

燃焼器の中~下流領域より燃焼室内部に流入させ、燃焼ガスと混合して燃焼ガス

の温度分布を夕ービン入口で要求される温度分布にするための空気。通常、燃焼

器に流入する空気のうち、燃焼用空気と冷却用空気以外の残りの空気が希釈空気

として用いられる。当該プロジェクトにおける燃焼制御の研究では、この希釈空

気流白を調整して燃焼用空気の流量を制御し、主燃焼領域の火炎温度を最適な値

に制御してNOXや(0排出量を低減している。

予混合管

パイロット燃料噴射弁

Pilot fuel injector
安定した燃焼を実現することを狙った燃料射弁のことであり、ダブルアニュラ

一燃焼器等において、メイン燃料噴射弁と対にして用いられる。供給燃料が少な

く燃焼が不安定になりやすい低出力条件では、パイロット燃料噴射弁のみを使用

することで、燃料が比較的濃くなり安定,焼が実現できる。一方、メイン燃料噴

射弁は低 NO×、焼を狙った燃料射弁のことである。高出力条件では供給燃料が

多く火炎温度が高くなるため、燃焼が安定する半面、NOX 排出量が増加する。そ

こで、パイロット燃料噴射弁に加え、メイン燃料噴射弁も使用することで、希薄

燃焼を実現しNOX排出量が低減可能である。

Premix pre-vaporizing T岫e
液体燃料を燃焼領域に入るよりも前に、空気と混合し蒸発させる予混合予蒸発方

式の燃料噴射弁における、燃料が空気と混合し蒸発する領域のこと。

メイン燃料噴射弁

Main fuel injector
前述のパイロット燃料噴射弁を参照のこと。

ハイブリッド燃料噴射弁

Hybrid fuel injector
着火性は良好であるが、燃料の多い条件では、NOXが生じやすい拡散燃焼方式の

パイロットと、空気と燃料の混合がよく、NOXが少ないが、燃料の少ない条件で

の燃焼安定性に難のある予混合燃焼方式のメインを一本の燃料噴射弁内に同心円

状に配置し、両者の長所を生かした燃料噴射弁。

二重壁構造

燃焼器ライナの冷却構造の一種。外壁(シェル)と内壁の二重構造とすることで、

インピンジ冷却やフィルム冷却とフィン冷却の組合せなどにより、より少ない冷

却空気で高い冷却性能を実現している。また、内壁を細分化したパネル構造とし、

容易に交換できるようにすることで、整備性を高めたものもある。

アングルド・エフュージョン構造

Angled Effusion structure

用語一 21



多孔板を模擬したライナ冷却構造で、ライナ壁に多数の斜め孔を開け、孔を空気

が通過する際の熱伝達と、斜め孔から噴出する空気がライナ壁に沿って流れるフ

イルム冷却の効果により、ライナを冷却する。多数の斜め孔を必要とするが、ラ

イナは板金構造で整形できることから、比較的シンプルな構造で、良好な冷却性

能が得られる。

ダブルアニュラー構造

Double Annular structure

ダブルアニュラー燃焼器を参照。アニュラー燃焼器で、噴射弁を同心円状に2列

配置した構造。

スワーラ

Swirler

空気旋回器。燃料噴射弁と組合されて、燃料噴霧中に旋回空気流を入させるこ

とで、燃料の微粒化、混合の促進を行うほか、ライナ内に燃焼に適したフローパ

ターンを形成し、良好な燃焼を可能にする。

プレディフューザー

Predi什User

圧縮機出口と燃焼器頭部のダンプディフューザをつなぐ空気流路。通常、燃焼器

ヘ向かい徐々に流路面積が拡大するように設計されている。

カウル

(OWI

ライナ頭部に設置されるドーム上の分流板。射弁ヘ空気を導入する開口部が設

けられ、噴射弁、ライナの外径側の空気流路(アウタアニュラス部)、内径側の空

気流路(インナアニュラス部)1こ、スムーズに空気を分配する役割を果たす。スプ

リッタとも呼ぱれる。

RQL燃焼

ミキサー

Rich Burn Q山Ck QU印Ch Lean Burn (ombusti肌

部分過濃形態燃焼を参照。

d B (デシベル)

Decibels

音の大きさを表わす音圧レベルの単位。

Mixer

エンジンから噴出される排気を効率良く混合するため排気ノズルに取り付けた菊

花の形をした装置。

無響室

B P F (Blade passing Frequency)
回転する動堤からの空気流が静翼を通過する周波数のことで、動翼枚数X回転数

(rpm)/60で決まる。

音が響かない部屋のことで、音源から放射された音波が理論どおりに減衰する。
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翼通過周波数

離脱衝撃波

BPFを参照。

バズソー騒音

動翼が超音速で回転する際、動翼の先端前方の少し離れた位置に発生する衝

のこと。物体先端が鋭角であると、衝波は物体先端に付着して発生するが、

体先端が鈍角であると、先端から離れて衝波が発生する。

コアノズル

Buzz saw Noise

離脱衝撃波による騒音のことだが、衝波の強さとその発生方向の違いに起因し

てエンジン回転周波数の高次の周波数群で構成される。電動鋸に似た音。

コモンノズル

(ore Nozzle

エンジンのコア排気を噴出して推力を得る夕ービン出口後方にある装置。

セパレートノズル

Separate Nozzle
エンジンのコア排気とバイパス排気を別々の出口から噴出して推力を得る装置。

(ommon Nozzle

エンジンのコア排気とバイパス排気を同一の出口から噴出して推力を得る装置。

シェブロンノズル

Shavron Nozzle

エンジンから噴出される排気を効率良く混合するためコアノズル出口に取り付け

たギザギザの形をした装置。

ノッチノズル

I C AO (hapter 3

ICAO (hapter3は、航空機から発生する騒音のレベルに関する国際民間航空
機構による亜音速輸送機に対して1976年に定められた規定で、1977年10月6日以

降に型式証明申請が受理された機体に適用されている。着陸手前2km飛行直下

(A即roach)、離陸開始後6.5km飛行直下(Fly-over)およぴ離陸飛行時450m側
方線上(sideline)それぞれの計測点で騒音基準値が定められている。

Notch Nozzle

エンジンから噴出される排気を効率良く混合するためコアノズル出口に取り付け

たV字の形をした装置。

I C AO (hapter 4
2006年1月1日以降に型式証明申請の新型亜音速輸送機に対しては(hapter3よりも

さらに厳しい(hapter4の適用力ぐ始まった。(hapter4は、(hapter3をべースとした
累積値での評価が規制に加わる。具体的には、即Proach、 Hy-over、 sidelineの
騒音累積値が、(hapter3基準値に対いodB以上下回る必要があり、さらにすべて

用語一23
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NO X

の評価点で(hapter3を満足したうぇで、少なくとも 2つの評価点の加算値が
(hapter3に対し2EPNdB下回っている必要がある。

G.その他

d A X A uapan Aerospace Exploration Agency)
独立行政法人・宇宙航空研究開発機構の英語略称

N I M S (Nat iona 1 1nst itute for Mater ia ls sc ience)

独立行政法人・物質・材料研究機構の英語略称

大気中の窒素がエンジンの燃焼器の中などで燃焼により酸化されて発生した窒素

化物の総称。組成としては、 NO、 N02等がある。

以上

用語一24
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1.事業の位置付け・必要性について

1. NED0の関与の必要性・制度ヘの適合性

1.1 NED0が関与することのデ義

航空機用エンジンは過去一して低燃費化の傾向にあるが、昨今のエアライン競争の激化等に起因する

極めて厳しい経済性要求に対応するため、将来的にも一層の高性能化が求められる。一方で、航空需要の

伸びに伴って大気汚染や地球温暖化といった地球境問題やエネルギー問題ヘの対応が重要であり、エネ

ルギーの使用の合理化や今後ますます厳しくなる環境要求に対応した技術開発の必要性が強く認識され

ている。特に、小型航空機用エンジンは、中小のエアラインで使用されることが前提とされるため、上述

の高性能化要求、境適合性要求に加えて低コスト化に対する要求が厳しく、これらすべてを満足するた

めの技術開発が極めて重要となる。

航空機用エンジン開発の特長である、開発費が膨大かつ投資回収期間が極めて長いという"事業りスク"

が伴うが、本研究開発で取り組む小型航空機用エンジンには、高性能化・低コスト化(直接運航費用の低

減)と環境適合性を同時に満足する、従来の延長線上に無い革新的な技術コンセプトを適用することが不

可欠であり、数々の技術的挑戦が必要とされる。さらに、近年の我が国の航空機用エンジン開発の蓄積を

さらにステップアップすべく、本研究開発は、我が国主導の民間機用エンジンの完成機開発能力の獲得を

狙いとしているが、ここでは、市場二ーズやコストをシステムに反映しつつ革新的な技術コンセプトを最

適統合する、高度なインテグレーション技術の確立が必要とされる。このため、長期にわたる巨額の投資

を必要とし民間企業のみでは抱えきれない膨大な開発りスクを伴う。加えて、本研究開発は、変動するこ

とが十分予想される10年先以降の将来市場を見通しての技術開発であることからも、民間企業では直ち

に取り組み難い状況にある。

更に、本研究開発の成果は、小型民間機用エンジンのみでなく広く中大型の民間機用エンジンや発電用

ガスタービン等に適用され、その熱効率を大幅に改善し、もって石油消費量の削減に貢献することが予測

され、エネルギーセキュリティー及び地球温暖化対策の国策の推進に貢献でき、工才、ルギー・給構造高度

化対策として重要な政策的位置付けにある。

航空機用エンジン技術の維持向上は自国の安全保障上重要であること、ならぴに国家の戦略的産業技術

との位置づけから、欧米先進国では政府が相当規模の支援を行っている。我が国においても過去、経済産

業省/NED0事業である「超音速輸送機用推進システム研究開発(HYPR)」、「環境適合型次世代超

音速機用推進システムの研究開発(ESPR)」の両プロジェクトを実施し、航空機用エンジン基盤技術

の整備に取り組んできた。今後、欧米先進国と対等あるいは我が国主導の国際共同開発の実現に向け、我

が国の航空機産業をより発展させていくためには、継続的な国の支援が重要である。また、航空機用エン

ジン技術は、材料、構造、制御、空力、電子技術等のシステム統合分野であり、本研究開発の成果は極め

て広範囲な産業分野に波及することが期待される。

以上のことから、本研究開発はNED0が関与すべき事業であると考えられる。

1.2 実施の効果

本研究開発を実施することにより、以下の効果が期待される。

(1)市場性と省工才、ルギー効果

海外エアラインへの市場調査の結果から、 2015年以降の20年間で、座席数50席を中心とするり

ージョナル機は、現行機の代替機を含めて2000機以上の需要が予測されている。この需要の半分の獲

得を想定し、1機あたりの搭載エンジン数が2台であること、ならぴに、エンジン価格にサービスおよび

補用品を含めるかたちで推定すると、5000億円以上の市場が期待される。本研究開発の総事業費は総

計約350億円の要求(うち、第1期2.5億円、第2期72億円は予算化済み)であることから、本研

究開発の費用対効果は約14倍以上となる。また、本研究開発の目標とするエンジン仕様は50席機用で
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あるが、より大型のエンジンへの技術適用や派生型対応が可能であり、潜在する市場規模は更に大きい。

省エネルギー効果としては、目標である、現行エンジンに対する10%の燃料消費改善が達成された場

中大型機用エンジンへの適用も考して、原油換算で、 2024年(市場投入約10年後)に年間約

11万k l、 2034年(同約20年後)に年間約38万k 1 の効果が期待される。

^
^、

(2)航空機用エンジン産業の発展

本研究開発では、世界に先駆けて50席機用エンジンの市場二ーズ調査を実施し、世界市場で競争力の

あるエンジン仕様目枦を設定し、これを実現するための革新的要素技術/システムインテグレーション技

術の開発を推進していることから、本研究開発において達成される成果は十分に競争力を持つものと期待

される。

昨今、民間機用エンジン国際共同開発における我が国のシェアは確実に伸ぴてきており、従来のエンジ

ン低圧部分ヘの参加に加え、エンジンのコア部分である高圧圧縮機の一部といったより高度な部位ヘの参

入を実現するまでに至っている。本研究開発により、革新要素技術や全機インテグレーション技術を構築

すれぱ、今後の国際共同開発において、我が国の、エンジン台圧系部品等更なる高付加価値部位ヘの参入

やシェア拡大、さらには、我が国のエンジンインテグレータ実現に向けたバーゲニングパワ一となり、我

が国の航空機用エンジン産業の一層の発展が期待される。

(3)周辺産業分野ヘの成果波及

本研究開発の成果は、小型航空機用エンジンのみでなく、中大型の航空機用エンジンを含む広く航空

エンジン産業分野ならぴに産業用ガスタービン分野に波及することが見込まれる。さらに、環境適合技術

は、産業用プラント、自動車、列車等の静粛化、低公害化に寄与することにより、広範囲な分野での新規

産業の創出に資するものと考えられる。

2.事業の背泉・目的・位置付け

<背景>

世界の航空需要は今後10年間で現在の約1.7倍、 20年間で約2.5倍の規模に増加すると予測さ

れていた。なかでも100席機以下のいわゆるりージョナルジェット機は、ターボプロップ機からの代替

や新規路線の開拓によって、これまでの10年間で運航機数は約3.2倍の伸ぴを記録し、今後20年間

で現在の約3.4倍の規模に増加すると予想されていた。これに搭載される小型航空機用エンジンについ

ても機体と同様の市場規模の増加が期待されており、今後着実に市場が見込まれる分野と考えられていた。

リージョナルジェット機の市場は、カロ・ボンバルディア社とブラジル・エンブラエル社が先行して事業

拡大をしており、これに搭載されているエンジンは、推力20,000ボンド以下の、米GE社・ UTC

社、英RR社等の製造による新・1日様々なエンジンである。この中で、 50席クラスの機体に搭載のエン

ジンは、世界市場において2機種(米GE社1機種、英RR社1機種)のみで、"ニッチ"な市場とな

つていた。しかも、両者のエンジンはともに1990年代に市場投入されたもので、 2010年代中頃に

はその代替需要を含めた需要が立ち上がることが予想されていた。

航空機用エンジンは過去一貫して低燃費化の傾向にあるが、昨今のエアライン競争の激化等に起因する

極めて厳しい経済性要求に対応するため、将来的にも一層の高性能化が求められる。前述のとおり、50

席機用現行エンジンは、1990年代に市場投入されたものであり、他の席数クラス用の新型エンジンに

比較して経済性の低いものとなっていると考えられた。

したがって、要素性能の向上の他、部品点数削減等のエンジン構造のシンプル化やインテリジェント制
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御の導入等により、エンジンに係る直接運航費用を低減し、かつ耐久性・信頼性を向上させた、競争力あ

る次世代エンジンを世界に先駆けていち早く開発することにより、2010年代中頃の代替需要立ち上が

り時に市場参入を果たせるものと考えていナニ。

一方で、航空需要の伸びにともなって大気汚染や地球温暖化といった地球環境問題やエネルギー問題、

騒音公害ヘの対応が重要であり、エネルギーの使用の合理化や今後ますます厳しくなる環境要求に対応し

た革新的技術開発の必要性が強く認識されていた。国際民間航空機関(1CAO)において、 2006年

就'の民間航空機には、従来の1996年規制値より10dB強化された新しい騒音規制値が適用されて

いた。同様に、 NOX排出物についても、今後とも国際'空環境基準は厳格化の一途をたどるものと予想

されていた。

民間機用エンジン国際共同開発において、現在、我が国のシェアは確実に伸ぴてきており、また、より

高度な部位ヘの参画を実現しつつあることは前述のとおりである。これらの過去の研究/開発成果の利用

により、我が国もシステムインテグレーション技術を蓄積して来ており、エンジン完成機開発能力獲得を

目指した本研究開発により、我が国が、国際共同開発に対し、従来のパートナーから、インテグレーター

として主導的立場で参画する段階へステップアップすることで、裳が国航空機用エンジン産業の一層の発

展が望まれた。

<目的>

以上の背景から、競争力向上のための革新的要素技術ならびにシステムインテグレーション技術の構築

を狙いとして、「従来の航空機用エンジン技術の延長線上から飛躍的に進んだ技術を適用することにより、

エネルギー使用効率を大幅に向上し、かつ低コストで環境対策にも優れた次世代小型航空機用エンジンの

実用化に向けた技術を開発する」ことを本研究開発の目的として設定した。

<位置づけ>

航空機用エンジン技術については、国家の戦略技術との位置づけから、欧米先進各国で政府支援のもと、

不断の研究開発が進められている。米国においては、 1 999年からHS R (High speed ReS舶rch)の

成果を引き継ぐかたちで、 N A S AにおいてU E E T ωltra Effident Engine Techn010gy)プログラ
ムが推進されている。このプロジェクトでは、超音速機を含めて広く航空機用エンジンへの適用を狙って、

排出物低減、要素高負荷・高効率化、先進耐熱材料等の分野で革新的技術開発が鋭ヲ進められている。

方、欧州においても、 EUI0力国で2000年から、亜音速機用エンジン向けに、高効率、環境適応性、

信頼性・整備性に優れ、かつ低コストをねらいとした革新的要素技術の研究(EEFAE; Efficientand

Envir0肌enta11y Friendly Aero Engine)が進められ、 2005年にエンジン実証を行うなど、精力的
に研究開発が進められている。

一方、我が国においても、 1999年から、工才、ルギー使用効率の向上を図りつつ、 NOX排出物の抑

制、離着陸時騒音の低減等、環境適合性向上を実現する次世代超音速輸送機用エンジンの基盤技術開発(E

SPRプロジェクト)を開始し、 2004年には排気ジェット/ファン低騒音化技術、低NOX燃焼器技

術、先進単結晶合金をはじめとする先進耐熱材料、高温部冷却技術などをエンジン実証し、環境適合性に

関する世界トップレベルの基盤技術を修得した。

以上のように、欧米先進各国が、経済性を追求しつつ環境適合要求に対応する革新的技術開発に取り組

む中、本研究開発では、 ESPRプロジェクト成果の中から亜音速機用エンジンに適用可能な技術を活用

し、発展させるかたちで、直接運航費用の低減や環境適合性向上に関する実用化技術開発に取り組んでい

る。
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本研究開発は、経済産業省の「航空機・宇宙産業イノベーションプログラム」(旧「民間航空機基盤技

術プログラム」)のもとで実施された。このプログラムでは、航空機関連技術は、欧米等先行諸国の他、

アジア諸国も含めた競争激化が進む中、大きな技術波及効果によって環をはじめ、情報、材料等の分野

に高付加価値を生み出すものとして位置づけられ、戦略的な研究開発を行うことにより,我が国航空機産

業の基盤技術力の維持・向上を図ることが目的とされた。

さらに、このプログラムは、民間航空機関連技術について,平成25年度(2013年度)までに,材

料・構造・システム関連等の中核的要素技術力の一層強化・保持,機体及びエンジンの完成機開発能力の

獲得、また、こうした基盤技術力の維持・向上,これらを用いた航空機・エンジン等の国際共同開発ヘの

参画,並びに環境適合等の要請に対応した民間航空機及びエンジン開発ヘの取組を通じて,我が国航空機

関連産業の発展を目指すことを目標とした。

本研究開発は、エンジン高性能化と環境適応性向上のためのエンジン要素技術の開発とシステムインテ

グレーション技術の開発によるエンジン完成機開発能力の獲得を目指しており、同プログラムの中に適切

に位置づけられているものである。本研究開発が所期の成果を達成することにより、プログラム目的の実

現に大きく献することが期待された。

経済産業省の「技術戦略マップ2010」の導入シナリオにおいて、同様に「エンジン要素技術」およ

び「全機開発技術」に位置付けられている。

また、航空機用エンジンを含めて航空機の開発は、先端技術と高度な材料・部品等をシステム統合する

分野にあり、我が国の科学技術基本計画の重点分野である「材料」、「環境」、「製造技術」等の分野の要

素技術を包含し、特に今後不可避と考えられる環境負荷低減を実現するための技術的課題を多く含み、地

球温暖化対策として同計画の「環境」分野と関連する。同基本計画において、航空機は、国民生活を支え

る基盤技術として、「ネ土会基盤」分野に掲げられており、その中で、航空機・エンジンの全機インテグレ

ーション技術が、重要な研究開発課題のひとつとなっている。さらに、重要な研究開発課題の中から今後

5年間に集中投資すべき科学技術として、急速に高まる社会・国民の二ーズに迅速に対応すべきもの、国

際競争を勝ち抜くために不可欠なもの、国主導の大規模プロジェクトで国家的な目標と長期戦略を明確に

して取り組むものとして選定された戦略重点科学技術である、「新需要対応航空機国産技術」1こ本研究開発

は含まれる。

<本研究開発の概要>

本研究開発は、前述のとおり、経済産業省「航空機・宇宙産業イノベーションプログラム」(1日「民間

航空機基盤技術プログラム」に位置づけられている。経済産業省・産業技術環境局・研究開発課、なら

ぴに同・製造産業局・航空機武器宇宙産業課を原課としている。

本研究開発は全体7年間で、以下の3つのフェーズで構成されており、第1期技術開発は、 NED0技

術開発機構の委託事業として既に終了し、第2期技術開発は、 NED0技術開発機構の助成事業(NED

02/'3負担、民間企業1/'3負担)、第3期技術開発は、 NED0技術開発機構の助成事業(NEDO

1/'2負担、民間企業1/2負担)で実施した。図 1.2-1に本研究開発の全体計画を示す。

①第1期

航空機用エンジンの動向調査(技術・市場等)及ぴエンジン要素技術検討を実施する。

②第2期

クリティカル特性のエンジン条件模擬試験実施による革新的なエンジン要素技術コンセプト成立性を

確認するための要素技術開発を実施する。
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③第3期

エンジンインテグレーション設計を実施するとともに、要となるコアエンジン要素の実機形態、実作動

環境での性能、機能を確認するためのエンジン要素技術実証開発を実施する。

各期の具体的内容、達成目標等、詳細は第2章以降で記述する。

2Ⅸ玲年度

第1期 F/S
0

(1年)

2m4~2Ⅸ蛤年度

田田

1 -6

第2期
則域

要素技術開発
(助成率 3)

(3年)'中間評

2m7~2012年度

第3期エンジン技術実証
助 働成率1/2)

(4年)才(6年)

研究開発

図 1.2-1

発

実機開発

本研究開発の全体計画

'事評価
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Ⅱ.研究開発マネジメントについて

1.事業の目標

航空機用エンジンは、昨今のエアライン競争の激化等に起因する厳しい経済性要求に対応するた

め、将来的にも一層の高能化が求められる。一方で、騒音問に加え、地球温暖化等の地球境

問題ヘの対応が課題となっており、エネルギー使用の合理化や今後ますます厳しくなる環境要求に

対応した技術開発の必要性が強く認識されている。さらに、小型'空機用エンジンは、中・小の工

アラインで使用されることが前提とされるため、高性能化要求、環境適合性要求に加えて低コスト

化、整備費用低減に対する要求がしい。

本研究開発では、これら全ての要求を満足するために、取得コスト削減、整備費用削減、燃料消

費白削減を狙いとする直接運'費用低減技術、ならびに、軽白・低コスト化と低騒音化、低NOX

化をバランスよく満足させることを狙いとする環境適応技術を開発する。並行して、これらの技術

をエンジンシステムとして統合するために必要となるインテグレーション技術(エンジンシステム

技術)を開発する。

全体目標

平成24年度までに、

① エネルギー使用効率を大幅に向上する構造設計技術(シンプル化技術)

② 騒音、 NOX等の環境負荷対応に優れた環対策技術

③ 予知的へルスモニタリング等のインテリジェント化技術

④ 高効率要素設計技術等の高性能化技術

といった要素技術を開発するとともに、それらを取り入れた小型航空機用エンジンの全機インテグ

レーションを目指す。

本プロジェクトほ、第1期から第3期で構成される。以下に各期の目標を示す。

Ⅱ一2

第1期;

小型航空機用エンジンの動向調査を踏まえて将来的に要求されるエンジンシステムの概念並びに仕

様を設定し、それを実現するための具体的技術課題及び目標を設定するとともに技術開発計画を立

案する。

第2期

開発された要素技術を実機サイズ部品によるりグ試験等を実施することにより評価し、採用すべき

候補技術・候補要素の絞込みを行い、エンジンシステムとして統合することにより下記のエンジン

仕様目標値を満足することが見込めるような目標エンジンの基本設計を完了する。

第3期

【見直し前】

第2期のエンジン基本設計結果に基づいてエンジンの試作・試験を実施し、基本的なエンジン機
能・性能を確認し、得られた試験データ等によりエンジン目標仕様値達成の見通しを得る。

【見直し後】

第2期のエンジン基本設計結果ならびに市場・技術動向に基づいて、関連要素の高性能化技術開発

を実施するとともに、目標エンジンの設計を行い、コアエンジン要素の実証試験を実施し、得られ

た試験データ等により、エンジン仕様目標値達成の見通しを得る。

なお、中間評価は第2期目標に対して、ならびに事後評価は第3期目標に対して、それぞれ実施さ
れる。



[エンジン仕様目標値]
・直接運航費用の低減(エンジン寄与分)

現在運'されている同クラス小型航空機用エンジンと比較して、エンジン寄与分の直;妾航費用

を15州氏減可能なエンジン仕様であること。

・環境適応性の向上

I CA0規制値(2006年適用)に対して、-20dBの低騒音化
I CA0規制値(2004年適用)1こ対して、-50%の低NO X化

注) 1 CAO :国際民間'空機関

以下に第1期、第2期、第3期の各々の目標設定理由を記述する。

第1期目標設定理由

エンジン実機開発が機体開発より長期間を要するため、航空エンジンの開発は機体開発に先行し

て開始される必要があり、将来的なユーザー・ネ土会の要求をより的確に把握し、目標とすべきエン

ジンの概念、この実現に要する要素技術開発計画に適切に反映させることがめて重要である。 5

0-70席機に代表される小型ジェット航空機はこの10年で市場を大きく拡大させ将来的にも有

望な市場とーに考えられているものの、昨今の世界経済動向、エアラインの経済・競合事情、

国を中心とするアジア地区巨大ボテンシャル市場動向、また環境面要請の加速化といった流動的な

支配因子を抱えている。こうした状況下で、ユーザー・ネ土会に広く受け入れられる将来的市場の在

り処、その規模、環境規制、エンジン仕様支配因子(推力、航続距離等の要求事項)等々に関する

動向の調査が極めて肝要と言え、将来期待される小型航空機用エンジンの市場動向、環境規制動向

を含む社会的な要求を明らかとすることが必要である。

また、本研究開発成果を活用し、将来、我が国が主体的に全機インテグレーションにかかわった形

で実用化実機エンジン開発につなげるためには、エンジンを特徴付ける差別化技術を有することが

必須条件となる。そのため、.一般的な技術動向を踏まえたうぇで、エンジン差別化技術シーズとし
ての適用が有望視される既存優位技術の活用を図り、研究開発効率を高めるための検討、評価を行

う必要がある。

以上を踏まえて、目標とすべきエンジンの概念・仕様を明らかにするとともに、第2期研究開発の

具体的要素技術課題・目標を設定し、研究開発計画を策定することを目標とした。

第2期目標設定理由

平成15年度の第1期研究開発にて実施した市場調査の結果、エアライン等ユーザーの要求とし

ては整備費の削減、エンジン低コスト化の二ーズが高く、総合的に評価すると、直接運'費用の低

減が求められていることがわかった。図Ⅱ.1-1 に直接運航費用の年代ごとの変化を示すが、年率約
0.5%の割合で低減している。このトレンドに基づくと、 10年後の2015年頃を就航年と想定す

ると、直接運航費用低減率は、ベースとする現行機種(1995年就航機種)に対して約 10%とな

る。市場投入を想定する10年後に十分な競争力をもたせることを考慮して、小型航空機用エンジ

ンの仕様としては現行機種(ベース)に対し、直接運航費用15%低減を目標とした。

一方、社会的要求である環境適応性としては、低騒音化と低NO"化がある。図Ⅱ.1-2(a)に既存
エンジンの騒音レベルとICA0規制値の関係を示す。騒音レベル低減の傾向は既存技術の限界か
ら鈍化してきているが、空港騒音の低減要求は益々厳しく、低騒音化は航空需要獲得の前提条件と
なっている。したがって、騒音レベルの目標値として、運用開始時点でも規制値に対し十分なマー
ジンを持ち、推力増強型などの派生型エンジン開発の場合にも余裕をもって対応できるように、 1
CA0規制1値(2006年適用)に対して、-20dB を目標とした。同様に、図Ⅱ.1-2(b)に既存エン
ジンのNOX排出レベルと規制値の関係を示す。低騒音化と同様に、 NOX排出量の低減要求は
益々厳しく、低NOX化は航空需要獲得の前提条件となっている。したがって、低NOX化の目標
値として、運用開始時点でも規制値に対し十分なマージンを持つことができるように、 1CA0規
制値(2004年適用)1こ対して、 50%低減とした。

通常、直接運航費用低減を目指す場合、環境適応性を犠牲にして低コスト化を図る場合が多いが、
本研究開発では、シンプル化技術、高性能化技術を導入することにより、圧縮機、タービンの段数
削減、部品点数削減による整備性向上等により直接運航費用の大幅な低減を行うと同時に、環境適
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応性についても現行他機種を上回るものとして目標を設定し、直接運'費用低減と環境適応性の両

者を実現しようとするものである。

第3期目標設定理由

【見直し前】

本研究開発では、市場差別化を狙いとして、直接運航費用低減ならぴに環境適応性向上のための

革新的な要素技術コンセプトを多数採用する予定であり、各革新要素が、エンジンとして適正に

マッチングすることを確認することが実用化に向けた必須の技術課題である。

したがって、第3期は、第2期で実証予定の革新要素技術コンセプトをエンジンシステムとして

統合し、デモンストレーションエンジンの試作・試験を行い、エンジン全体システムとしての成立

性を実証するエンジン技術実証開発を行う。具体的には、翼振動や軸振動、部品強度など機械的な

健全を確認し、かつ、サージングや排気温度などの点で問題無く設計回転数までエンジンを運転

することにより設計性能、機能を確認する。

また、エンジン型式承認取得の際に重要となる耐久性・信頼性の確認については、ファン部の鳥

打ち込み試験、コンテインメント試験などによる信頼性実証と信頼性設計手法の構築、寿命制限部

品や高温部品等重要部品の耐久性設計のための材料データベース構築を行う。

以上から、第3期の目標を「第2期のエンジン基本設計結果に基づいてデモンストレーションエン

ジンの試作・試験を実施し、基本的なエンジン機能・性能を確認し、得られた試験データ等により

エンジン目標仕様値達成の見通しを得る。」こととした。なお、実証するエンジン仕様目標値の詳細

は、第2期の目標に掲げるエンジン仕様目標値としているが、これは第2期技術開発の結果を踏ま

えて詳細を見直すものとしている。

【見直し後】

本研究開発では、市場差別化を狙いとして、直接運航費用低減ならぴに環境適応性向上のための

革新的な要素技術コンセプトを多数採用する予定であり、なかでもコアエンジン要素が、適正に機
能することを実環境レベルで確認することが実用化に向けた必須の技術課題である。

したがって、第3期は第2期で実証予定の革新要素技術コンセプトをエンジンシステムとして統

合するエンジンインテグレーション設計を実施するとともに、要となるコアエンジン要素の実機形

態、実作動環境での性能、機能を確認するためのエンジン要素技術実証開発を実施する。具体的に

は、各種革新要素技術コンセプトを適用し、ーつのエンジンシステムとしてまとめあげたうぇでコ

アエンジン要素の実機形態、実作動環境での性能、機能を試験により確認する。

また、エンジン型式承認取得の際に重要となる耐空性については、クリティカルな部位の機能に

対して、モデル試験等により構造解析手法等耐空性適合化に関わる技術を構築する。寿命制限部品

や高温部品等重要部品設計のための材料データベース構築を行う。

以上から、第3期の目標を「第2期のエンジン基本設計結果ならびに市場・技術動向に基づいて、

関連要素の高性能化技術開発を実施するとともに、目標エンジンの設計を行い、コアエンジン要素

の実証試験を実施し、得られた試験データ等により、エンジン仕様目標値達成の見通しを得る。」こ

ととした。エンジン仕様目標値については、第2期の目標に掲げるエンジン仕様目標値からの変更
は無い。
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直接運航費用は年0.5%低下傾向にある。

10年後の市場投入時には現行機の10%低減が必要である
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環境適応性は、運航開始時に十分なマージンを設定し、低コスト化要求を足すると同時に、現

状他機の高レベルを上回る目標を設定
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2.事業の計画内容

1-2.項に示したとおり、本事業は第1期、第2期、第3期から構成される。第 1 期は、エンジン仕様
目標値の設定、開発すべき差別化要素技術の選定によるフィージビリティ検討、第2期は第 1 期に選定
された各要素技術の開発とエンジン基本設計、第3期は第2期に設定したエンジン基本設計結果を基に、
圧縮機、燃焼器などのコア要素の実呆境レベルでの実証度向上や製造工程/設計の確認試験およぴ、実
用化に必要となる材料データの取得、積を目的とした耐久性評価技術および、型式承認取得を視野に
した構造解析技術向上のための耐空性適合化技術の各研究開発を実施する。研究開発計画線表を表Ⅱ.2-
1、表Ⅱ.2-21こ示す。

研究開発項目

第 1 期
1小型航空機用エンジンの市場・技術向調査

(1)動向調査

(2)技術動向調査

エンジン術検討

-1目標エンジン概念及び仕様の検討
-2フィージビリティ検6、

(1)高性能/軽/低コスト化技術
(2)排出物/量/コスト化術
(3)低騒音/軽/低コスト化術

3 術、題及ぴ目の殷定

表Ⅱ.2-1
期

第1期、第2期研究開発計画およぴ年度別予算(予算は助成額)
第 1 期 第2期

年度
H 16年度H 15年度 H 17年度

Ⅱ一フ

2

1直接運航費用低減技術
(ア)シンプル・性化技術

a.ファン部

b.圧縮。

C.ターピン部
(イ)インテリジェント化術

環境適応術

(ア)シンプル低騒音化技術
(イ)シンプル低N O X 化術

3 エンジンシステム技術
(ア)目エンジン基本設計

(イ)潜在客の二ーズ'査

(ウ)術動向調査

ンーロー

予算額(特別会計)(百万円)
・第 1 期は委託

・第2期は2/3の助成

H 18年度

セ'ロハフ'フン

ー'フュー'ハ'セージ

へりスモニ,ンリンウ'技術開発
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研究開項目

第3期
1インテグレーション技術開発

(ア)エンジンシステム特性向上技術
a.全システムエンジン実・

・エンシン設a

・製造工程確認試験
・設計確認試

・システム評価

b.連,実・

表Ⅱ.2-2
期

第3期研究開発計画および年度別予(予算は助成額)
第3期

年度
H19年度 H20年度 H21年度 H22年度 H23年度

(イ)耐久性評

(ウ)耐空適合化

向査

市動向調査

技術動向、査

予算額(特別会Ξ)(百万円)
・第3期は1/2の助成

・H20年度から燃費重視仕様に変更し、予

術

エンソン

コ

.、

D O C

ディフューザハ'ヅセージ圧縮機設計、実環境実証試験

エンジン用燃焼器殷、実境実証試験、総合評価

ノノ

ベ

NOXの

エンソン

1,960 579 648

調整しコア要素(圧縮機、燃焼器)に注力

^
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.1 研究開発の内容

①第1期研究開発の内容
第1期研究開発では、小型航空機用エンジンの動向調査として、まず市場向調査を実施してユー

ザー・ネ土会に広く受け入れられる将来的市場の在り処、その規模、環境規制、エンジン仕様支配因子
(推力、航続距離、環境性要求等)等を把握する。並行して、一般的な技術動向を踏まえたうぇで、エ

ンジンを特徴付ける差別化技術としての適用が有望視される既存優位技術(「超音速送機用推進システ
ムの研究開発」、「境適合型次世代超音速推進システムの研究開発」の成果)の活用を図り、研究開発効
率を高めるための検討、評価を行う。

対象とする市場・技術要求の特徴を的確に把握し、エンジン高付加価値化の総合的な評価を可能とす
る直接運航費用等の評価指標を設定したうぇで、ユーザー・ネ士会要求動向調査内容も評価し、目標とす
べきエンジン候補概念とエンジン仕様を検討する。
各エンジンモジュール・部位の取適化は、シンプル化技術、境対策技術、インテリジェント化技術、

高性能化技術をバランス良く組み合わせることで実現され、必要とされる組み合わせ技術の方向性とし
て有望な、高性能/軽量/低コスト化技術、低排出物/軽量/低コスト化技術、低騒音/軽旦/低コス

ト化技術、にっき設計検討及びC F D ((omputational Fluid Dynamics:数値流体力学)解析等を実施
して概念の成立性を確認する。また、一部、早期の技術的見極めのための基礎試験を実施する。
以上を踏まえて、目標とすべきエンジンの概念・仕様を明らかにするとともに、続く第2期研究開発

の具体的要素技術課題・目標を設定し、研究開発計画を策定する。
第1期の各研究開発項目の体系図を図Ⅱ.2.1-1に示す。

①小型航空機用エンジンの市場・技術
動向調査

(1)市場動向調査

(2)技術動向調査

②エンジン要素技術検討

②一1 目標エンジン概念及び仕様の検討

②一2 フィージビリティ検討
(1)高性能/軽旦/低コスト化技術

(2)低排出物/軽白/低コスト化技術

(3)低騒音/軽量/低コスト化技術

③技術課題及び目標の設定

図Ⅱ.2.1-1 第1期研究開発体系図
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(2)第2期研究開発の内容

事業目標を達成するために、取得コスト削減、整備費用削減、燃料消費旦削減を狙いとする直接運航

費用低減技術、騒音、 NOX等の境要求を満足するための環境適応技術を研究開発する。また、これ
らの技術をエンジンシステムとして統合するために必要となるエンジンシステム技術を研究開発する。

第2期の各研究開発項目の体系図を図Ⅱ.2.1-2に示す。

直接運航費用低減技術は、各エンジンモジュールについて、高性能化を図りつつ、部品点数・段数を
大幅削減するシンプル・高性能化設計技術、および、備費用削減を狙いとするモデルベースドモニタ
リング等のインテリジェント化技術の研究開発項目から構成される。環境適応技術は、低コスト化をは

かりつつ低騒音、低NOXを実現するシンプル低騒音化技術、シンプル低NOX燃焼技術から構成され
る。エンジンシステム技術は、顧客の二ーズを把握するとともに、上述の直接運航費用低減技術、環境
適応技術をシステムとして取りめ、目標エンジンの基本設計を行うものである。

①直接運航費用低減技術

(ア)シンプル・高性能化設計技術

a ファン部

b 圧縮機部

C 夕ービン部

(イ)インテリジェント化技術

②環境適応技術

(ア)シンプル低騒音化技術

(イ)シンプル低NOX燃焼技術

個別研究目標については、前章で説明した事業全体目標を覗みつつ、第1期で実施したフィージビ,

ティ検討により設定している。次頁以降に、個々の研究開発内容を示す。

①直接運航費用低減技術

(ア)シンプル高性能化設計技術

ファン、圧縮機、タービン等の各エンジンモジュールについて、高性能化を図りつつ、部品点数・

段数を大幅削減するシンプル・高性能化設計技術を開発する。また、低コスト化に必要な製造技術の開

発を行う。

③エンジンシステム技術

(ア)目標エンジン基本設計

(イ)潜在顧客の二ーズ調査

(ウ)技術動向調査

a.ファン部

ファン部については、高効率を維持しつつ、ファン外径を下げるとともに、低圧圧縮機部分の段数・

部品点数を削減することが要求される。本研究開発では、低騒音化/高性能化/低コスト化/軽量化を

同時に満足し、ハブ側圧力比1.6~1.8を1段で実現するファンを設計するために必要な、高流量

図Ⅱ.2.1-2 第2期研究開発体系図
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化・ハブ側一圧力比化ファン設計技術を開発する。

実施手順としては、 CFD解析技術等を活用した空力設計を実施し、回転りグ試験により空力設計

手法を評価・検証する。また、構造設計を実施し、ファン部構造設計手法を評価する。以上により、局

流旦化・ハブ側高圧力比化ファン設計技術を開発する。

b.圧縮機部

多段の動・静翼列部品等から構成されるため、吉効率を維持しつつ、段数を削減して大幅な重白削

減と低コスト化を実現する技術が要求される。本研究開発では、同性能化/低コスト化/軽=化を同時

に満足し、圧力比12~13.5を6段で実現する圧縮機を設計するために必要な、古負荷翼列設計技

術および低コストシンプル化製造技術を開発する。従来技術では、圧力比12を10~12段で実現し

ていたものを、 6段にまで大幅に段数を削減する。

高負荷化にともなうストールおよびサージングを防止し、高性能化を同時に満足させる高負荷翼列設

計技術が重要となる。このような高負荷化を実現するためには、 3次元翼設計による高負荷翼列設計技

術を高度化して全段に適用することが必要である。また、小型エンジンの場合には、翼高さに対して
チップクリアランスが大きくなるため、特に小型エンジンの後段側では、チップクリアランスの影響を
抑える設計技術の適用が必要である。従来圧縮機と比ベて高効率を実現しつつ高負荷化による段数削減

を実現することが可能となる。

実施手順としては、圧縮機高荷翼列について、 CFD解析技術等を活用して3次元翼設計を実施し、

モデル試験およぴ回転りグ試験実施・評価・検証により高負荷翼列設計技術を開発する。後段側チップ

クリアランスの影響を低減する手段としては、翼列内の空気の圧縮を、従来のような流れの転向効果に

よらずに、軸方向速度を減速させることによって実現する、ディフューザ・パッセージ動奨技術を開発

適用する。

製造技術では、低コスト化、シンプル化を実現する製造技術について研究開発を行う。小型エンジ

ンの圧縮機では、特にセンシティブになる後段側のチップクリアランスの影響を抑えるため、ラビング
等による翼先端の磨耗防止が重要になる。また、高性能・高負荷化にともなう複雑な翼形状を低コスト

で実現できる製造技術、翼とディスクを一体化(ブリスク化)して低コスト化する技術等が要求される。

これらを可能とする低コストシンプル化製造技術としては、各々、マイクロスパークコーティング技術

(MS(: Micro spark (oating)、りニアフりクシヨンウェルディング技術(LFW : Linear Friction
Welding)が有望である。
MS(では、摩耗が小さく、摩耗時に凝着しない高硬度のコーティング材料の選定を行い、選定された

コーティング材料にてラビングを模擬した高速摩耗試験を行って、コーティング技術を開発する。

L則では、テストピース形状での加工試験・強度評価を実施し、加工条件・強度特性等を把握した上で、

模擬ブリスクを製作して製造技術を開発する。

C.タービン部

タービン部については、比重が大きく高価なニッケル系材料を多用した多段の静・動舞列部品等から

構成されるため、高効率を維持しつつ、段数を大幅に削減して重量削減と低コスト化を図ることが要求

される。高圧夕ービンでは膨張比3.5~4を従来技術の2段から単段ヘ、低圧夕ービンでは膨張比3
6~4.4を従来技術の4段から3段ヘ削減する。この高性能化/低コスト化/軽量化という要求を同

時に満足する夕ービンを開発するために、以下の各技術を開発する。

・高負荷段数削減夕ービン設計技術

高圧夕ービンの高効率を維持して高負荷単段化を実現するためには、タービン出口にスワールを残す

必要があることから、そのスワールを有効に活用するために、低圧夕ービンを高圧夕ービンと逆方向に

回転させるカウンターローテーション化が有望である。

実施手順としては、高荷カウンターローテーション高圧/低圧夕ービンシステム等についてCF

D解析技術等を活用した空力設計を実施し、回転りグ試験により評価・検証を行う。また、カウンター

ローテーションを実現する夕ービン部構造設計を実施する。以上により、高負荷段数削減夕ービン設計

技術を開発する。
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・シンプル古冷却効率構造設計・製造技術

高冷却効率構造を実現する手段として、多層冷却構造の一体化や高冷却効率冷却孔等の適用が有望で

ある。また製造技術としては、冷却孔成形の自由度が高い小径電極を用いた古速型彫り加工技術が有望

である。

実施手順としては、伝熱CFD解析技術等を活用した冷却構造設計を実施し、冷却性能試験により設

計手法の評価・検証を行う。並行して、テストピースでの冷却構造の加工試験・強度評価を行う。以上

により、シンプル高冷却効率構造設計・製造技術を開発する。なお、伝熱CFD解析等による冷却構造
の最適化は、 dAXA (独立行政法人宇宙航空研究開発機キ糊と共同研究を行う。

・先進単結晶材翼製造技術

現在実用化に近い状況にあるNIMS (独立行政法人物質・材料研究機構)と石川島播磨重工業株式

会社が共同で開発したTMS138等を候補材料として、材料特性を維持しつつ低コスト化、製造性向
上を行うための研究開発を実施する。 TMS138は、現在実用化されている第Ξ世代単結晶材(CM

SXI0等)を上回る世界最高水準のクリープ強度を示す代表的な第四世代単結晶材である。
実施手順としては、解析により影響成分因子の抽出・予測による合金成分の適化を行う。なお、こ

の合金成分の最適化についてはNIMSと共同研究を行う。

・化学蒸着コーティング技術

本コーティング技術は、ナノコーティングプロジェクトで東北大学が開発したレーザーCVD

((hemical vapor Deposiuon)法によるものである。レーザーCVDは、電子ビーム物理蒸着法(EB-
PVD)に対し、はるかに安価に施工装置を構築でき、総合的に低価格なコーティング施工が期待され

るため、その適用性について評価を行う。

実施手順としては、ターピン堤材料であるニッケル耐熱合金にレーザーCVDによって、実績のある

既存コーティング材(YSZ :イットリア安定化ジルコニア)を施工し、加熱急冷却の熱サイクル性評

価を実施して、適用性の確認を行う。その後、実機夕ービン翼に施工可能なレーザーCVD試作装置を

製作して、実翼ヘの施工条件を見出す。

・高揚力化低圧夕ービン空力設計技術

低圧夕ービン翼枚数を削減し軽量化を図ることのできる翼型設計(高揚力化翼型設Ξ十)の研究開発を

実施する。低圧夕ービン翼枚数を削減すると、翼一枚当たりの空力的な負荷が増加し翼背面で大きな減

速流を生じる。高揚力化堤型設計は、その減速によって流れが剥離しないような堤型を設計する方法で

ある。

実施手順としては、 CFD解析技術等を活用して高揚力化翼型設計を実施し、回転りグ試験により基

本空力特性を評価・検証することにより高揚力化空力設計技術を開発する。

(イ)インテリジェント化技術

近年、民間航空機用エンジンでは、機体に装着した状態で検査を行いながら、不良の部分が発見され

た時点あるいは不良の部分を監視しながら故障に至る可能性が出てきた時にエンジンを機体から取り卸

して分解点検を行うオン・コンディション整備方式が適用されている。さらなるエンジン整備費用低減

のためには、運航信頼性を維持しつつ、適切な整備、部品補給計画を策定するための的確な情報が必要

である。したがって、エンジン劣化の傾向を把握して整備の必要な部位を早期に絞り込む技術を低コス

トで実現することが必要である。

具体的には、エンジン内部の状態旦をモニタリングし、エンジン性能劣化の傾向を評価し、劣化部位
を診断することのできるモデルベースドモニタリングによる性能劣化評価技術を開発する。また、イン

テリジェント化に伴うコスト増を抑制し、低コスト化を図るため、低コストモニタリングセンサ設計技

術およぴ低コスト ECU (Electronic (ontrol unit)システム設計技術を開発する。

②環境適応技術

騒音、 NOX等の環境要求を満足するため、シンプル低騒音化技術およぴシンプル低NOX燃焼技術

を開発する。具体的な研究開発の内容について以下に説明する。

(ア)シンプル低騒音化技術
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小型'空機用エンジンは、低コスト化/軽旦化を実現しつつ低騒音であることが要求される。従来の
小型航空機用エンジンのファン部は、動翼、出口案内静翼(OGV)およびフレーム/ストラットから
構成されており、低騒音化のため静翼枚数は動翼枚数の2倍以上となるよう設計されている。 OGVと
フレーム/ストラットを統合し、かつ枚数を極力削減した構造を採用して部品点数を削減し、さらに
ファンと統合OGV ・フレーム/ストラット構造の干渉等を考慮して低騒音化を図るインテグレーショ
ン技術が必要である。

本研究開発では、このような形状制約下で低コスト化/軽量化を実現しつつエンジン全体での低騒音
化を可能とするシンプル低騒音化技術を開発する。
シンプル低騒音化技術としては、後退角(スィープ)などを与えた統合OGV ・フレーム/ストラッ
ト構造、 OGVとファン動翼との距離の適正化、ファン動翼形状の最適化による低騒音化、排気ノズル
の低騒音化等の研究開発を実施する。

実施手順としては、ファン部低騒音化設計を実施し、ファン騒音試験により設計手法を評価・検証す
る。以上により、シンプル低騒音化技術を開発する。なお、ファン動翼形状の取適化の際は、高流化
/ハブ側高圧力比化ファン設計技術開発との間でトレードオフスタディーを実施し、ファン部に要求さ
れる高流白化/ハブ側高圧力比化/シンプル化と低騒音化を同時に満足させる。

(イ)シンプル低NOX燃焼技術

小型航空機用エンジンの燃焼器には、信頼性が高く、シンプルで低コストであるとともに環境に適合
するため低NOXであることが要求される。従来の技術では、信頼性を維持しつつ低NOX化を図るた
めには複雑な燃焼器構造・制御技術が必要となり、高コスト化が避けられない。シンプルで低コストか
つ低NOXを実現する燃焼器形態としては、従来の拡散燃焼器をべースとしつつ、部分的に希薄燃焼を
導入する形態(部分希薄形態)、部分的に過濃燃焼/希薄燃焼を省入する形態(部分過濃形態)、及び急
速混合燃焼を導入する形態(急速混合形態)等が考えられる。これら3形態の燃焼器の研究を並行して
実施し、最終的に絞り込みを行う。

実施手順としては、燃料噴射弁の基礎試験、 CFD解析技術等を活用して、急速混合形態燃焼器の燃
料噴射弁設計、部分希薄形態燃焼器の燃料噴射弁およびライナ設計、部分過濃形態燃焼器の燃料噴射弁
およぴライナ設計を実施し、各形態について噴射弁あるいはライナの試作試験、セクタ試験等により評

価することで形態ごとの特性を把握する。なお、燃料噴射弁/ライナの一部の基礎試験、 CFD解析等
はdAXAと共同研究を行う。

燃焼器形態選定試験を実施し、各燃焼器形態の利害得失を公平・適切に評価する。この評価結果をも
とにして、燃料噴射弁および燃焼器ライナの形態を絞り込みを行う。最終的に絞り込まれた燃焼器形態

について、燃焼器試験を実施し、シンプル低NO×,焼技術を開発する。

③エンジンシステム技術
エンジン仕様目標値を満足することが見込めるような目標エンジンの基本設計を完了するために、潜

在顧客二ーズ調査、技術動向調査および目標エンジン基本設計を実施する。具体的な研究開発の内容に
ついて以下に説明する。

(ア)目標エンジン基本設計

低騒音化、低NOX化を実現しつつ、コスト削減、整備費用削減、燃料消費量削減を達成する必要が

ある。したがって、それぞれの課題を解決する技術をトレードオフあるいは統合して、エンジンシステ

ムとして最適化することが要求される。

本研究開発では、直接運航費用低減技術、環境適応技術で開発された技術をエンジンシステムとして

統合するために必要となるエンジンシステム技術を開発する。開発された直接運航費用低減技術、環境
適応技術およぴエンジンシステム技術を反映し、エンジン仕様目標値を満足することが見込めるような

目標エンジンの基本設計を行う。

実施手順としては、以下に示す潜在顧客の二ーズ調査結果、技術動向調査結果を反映しつつ、各研究
開発テーマにおいて実施される空力設計、構造設計、低騒音化設計、低NOX化設計などの結果を適宜

反映して基本設計を実施する。最終的には、開発された各要素技術成果を反映した基本設計を完了させ

て、エンジン仕様目標値を満足する見通しを得る。

なお、エンジン外部抵抗等のCFD解析や各種データベース等による検討はJAXAと共同研究を行
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(イ)潜在顧客の二ーズ調査

エンジン実機開発が機体開発より長期間を要するため、航空エンジンの開発は機体開発に先行して開

始される必要があり、将来ユーザーとなる可能性が高い潜在顧客、ならぴに顧客を取り巻く社会の要求

をより的確に把握し、目標エンジンの基本設計に反映させることが極めて重要である。

本調査では、欧米およぴ新興アジアのエアラインの中から潜在顧客を絞り込むために、調査会社等を

活用し、主要なエアラインごとに路線や旅客等の調査・分析を詳細に実施する。さらに、目標エンジン

の基本設計完了に先立ち、最新の市場境に基づく需要予測や環境規制に関する調査等を行う。また、

有力なエアライン、機体メーカー等から意見を収集するとともに、競合他社のエンジン開発動向に関す

る情報収等を行って、目標エンジンの基本設計に必要なデータ・情報を提供する。

(ウ)技術動向調査

各研究開発テーマで開発される要素技術の目標、成果については、常に国内外の技術動向と比較して

適宜フィードバックをかけることが肝要である。また、第2期研究開発から第3期研究開発に移行する
際に、目標エンジンの技術的競争力を正しく評価する必要がある。本調査では、国内外の技術情報を入

理して、個別要素技術のトレンド等、関連する技術動向を調査する。また、目標エンジンの技術

的競争力を評価するための、技術情報収集を行う。

(3)第3期研究開発の内容

第2期に続く第3期は、実用化、事業化に向けた重要なステップとして位置付けている。第2期要素

技術開発成果をべースとして実用化につなげるため、克服すべき重要技術課題を検討し、第3期の内容

を計画した。第3期の各研究開発項目の体系図を図Ⅱ.2.1-3に示す。

①インテグレーション技術開発

(ア)エンジンシステム特性向上技術

a.全体システムエンジン実証

b.関連要素実証

(イ)耐久性評価技術

(ウ)耐空性適合化技術

以下に示す技術開発等を実施することにより、技術開発目標を達成することを計画している。

①インテグレーション技術開発

以下により、第2期で開発された要素技術を取り入れた小型航空機用エンジンのインテグレーション

技術を開発する。

(ア)エンジンシステム特性向上技術

第2期のエンジン基本設計結果に基づき、革新的要素技術を取り入れた目標エンジンのインテグレー

②市場・技術動向調査

図Ⅱ.2.1-3 第3期研究開発体系図
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ション設計、ならびにコアエンジン要素の競争力強化、低燃費化に資する高性能化を実施して、実機形

・実作動環境での実証試験、ならびに関連要素試験や優位性評価のためのデータを取得し、目標エン

ジンのシステム評価を行い、エンジンシステム特性向上技術を習得する。

(イ)耐久性評価技術

寿命制限部品および高温部品について、材料特性取得試験等によりデータベース蓄積を図り、高温環

境試験等の実施により耐久性を確認し、耐久性向上に関わる技術を構築する。

(ウ)耐空性適合化技術

型式承認取得においてクリティカルな部位(寿命評価、回転系(ロータダイナミクス))の機能につい

て、モデル試験等により構造解析手法等耐空性適合化に関わる技術を構築する。

②市場・技術動向調査

国内外のエアライン、機体メーカー等ヘの調査あるいは情報交換を通じて、対象とするエンジン/機

体の市場性、技術動向、規制向等を調査する。

次頁以降に、個々の研究開発内容を示す。

①インテグレーション技術開発

(ア)エンジンシステム特性向上技術

a.全体システムエンジン実証

次世代の小型航空機用エンジンについて、第2期要素技術開発で開発した革新要素技術コンセプトを

エンジンシステムとして統合するインテグレーション設計を実施する。

具体的には、各種革新要素技術コンセプトを適用し、ーつのエンジンシステムとしてまとめあげたう

えで目標エンジンとして設定する。実施手順としては、第2期で実施した目.標エンジン基本設計結果を

反映して、社会経済情の変化を適宜反映して、エンジン仕様の見直しを行いつつ、エンジン設計の改

良を行う。基本設計、詳細設計においては、第2期で開発した革新要素技術をエンジンシステムとして

統合する。その際、エンジン仕様目標値達成のために、通常のエンジン構造設計に求められる高信頼性

や長寿命に加え、小型エンジンで特に重要となる以下の技術課題に重点を置いて設計を行う。また必要

となる低コスト製造技術による製造工程確認試験および設計条件での要素の設計確認試験を行う。

<燃料消費率低減>

(a)チップクリアランス適正化設計技術
堤先端ケースとの隙間の漏れ流れを最小とする設計を行う。

(b)各要素間マッチング・空カインターフェース適正化設計技術

各要素を連結する際に各々の要素の空力特性を考慮し、組合せた際の効率が適正となる設計を行う。

ω冷却空気流れ適正化設計技術

燃焼器およぴ夕ービン部の冷却空気の主流ヘの影響を最小にする設計を行う。

<重量/コスト/整備費削減>

(a)段数・翼枚数削減・シンプル化設計技術
重量、コスト、整備費削減のため、第2期で開発した段数、爽枚数を削減した各要素技術を採用し、

シンプル化を図った構造設計を行う。

⑤高温部品低整備費化設計技術

部品交換を減らし整備費を削減するため、燃焼器ライナ、タービン翼等の高温部品について修理容

易性を考慮した設計を行う。

ω低整備費化構造設計技術
エンジン整備を容易化し整備費を削減するために。左右エンジン共通化、補機交換容易化、モ

ジュール整備化、ボアスコープ点検孔適正配置等の設計を、 3次元モックァップを使用して行う。

上記の技術課題に重点を置いたシステム統合設計を実施し、各要素技術開発から得られたデータ等を
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もとにしてエンジン仕様目標値達成の見通しについて評価、確認するとともに、エンジンシステム特性

向上技術を確立する。なお、エンジンの設計に必要な解析および設計確認試験、ならびに性能評価のー

部に関しては、 dAXA、大学との共同研究を活用する。

図Ⅱ.2.1-4に小型エンジンで特に重要となる設計技術課題を示す。

゛スームエン゛'ン
各要素問マッチング
空カインタフェース適正化設計技術

チップケノアランス
適企化設計技術

b.関連要素実証

第2期で開発した革新的要素技術を基に、全体システムエンジン実証で設定した要素仕様における実

形態、実作動環境での特性を確認するため、ファン、圧縮機、燃焼器などについて関連要素試験を実施

する。

段数削減・翼枚数削減・シンプル化設計技術
低整備費化構造設計技術

居lj品ノ、^ツ 冷却空気流れ適正
低整備費化設計技術ヒ設計技術

<ファン>

第2期で取得した空力設計手法である高流量化・ハブ側高圧力比化ファン要素技術をべースに、構造

強度を満足させつつ、空力特性の改良設計を行うとともに、広範なエンジン実作動条件での性能データ

の蓄積により要素特性を実証する。

実施手順としては、高流量化・ハブ側高圧力比化ファンについて、実機に必要となる構造強度上の制
約を盛り込み、 CFD解析技術を活用して空力設計を実施し、ファン空カリグ試験供試体による回転リ
グ試験実施・評価・検証により高性能、高信頼性を有するファン設計技術を開発するとともに、空力性

能データの蓄積を行う。なお、ファン性能評価に関しては、大学との共同研究を活用する。

図".2.1-4 小型エンジンで特に重要となる設計技術課題

コアエンジン

フレエン゛、ン

ご゛、ψ'^

<圧縮機>

第2期で取得した高負荷翼列設計技術およぴディフューザパッセージ動翼設計技術をべースに、構造
強度を満足させつつ、実用化を視野に入れて作動域の拡大を狙った翼列の改良設計を行うとともに、広

範なエンジン実作動条件での性能データの蓄積により要素特性を実証する。

実施手順としては、多段高負荷圧縮機について、実機に必要となる構造強度上の制約を盛り込み、空

カー構造を連成させたシミュレーション技術を活用して空力設計を実施し、部分段試験機や多段回転試

験機による回転りグ試験実施・評価・検証により、高性能、高信頼性を有する高性能圧縮機技術を開発

するとともに、要素マッチングに必要となる可変静翼変更などによる空力性能データの蓄積を行う。

ー"^^

<燃焼器>

第2期要素技術開発では、排出物削減の目標性能や運用上の燃焼器性能および直接運航費用ヘの寄与

度を評価することで、最終的な燃焼器として「急速混合燃焼形態」を採用した。この「急速混合燃焼形
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態」について、エンジンに適用するため、改良、性能向上を図るとともに、広範なエンジン実作動条件
でのデータを取得、積を行い要素性能を実証する。

さらに、今後の欧州を中心とした境規制の大幅な強化要求、欧州での競合機種の出現など、昨今の
状況変化も踏まえ、他の燃焼器形態について、その特性を把握しておくことが必要である。そこで、
2期で開発した「部分希薄燃焼形態」と「部分過濃燃焼形態」については、競合技術として世界的に燃
焼器形態の主流となっていることから、この両形態について「急速混合燃焼形態」と同じレベルの特性
データを取得する。

実施手順としては、エンジン用として採用した「急速混合燃焼形態」では、改良設計を実施し、セク
夕試験、アニュラ試験の実施・評価・検証とともに、広範なエンジン実作動条件での性能確認、データ
蓄積を行う。<株式会社 IH I>

優位性評価のデータ取得では、「部分希薄燃焼形態」<川崎重工業株式会社>およぴ「部分過濃燃焼形
態」<三菱重工業株式会社>の各々に対して、燃料噴射弁およぴ冷却構造について、基礎試験、セクタ
燃焼器試験、アニュラ燃焼器試験などを行い、比較特性データを取得する。
また、 JAXAの燃焼試験設備を使用した各形態の試験を推進するとともに、学識経験者から構成さ

れる燃焼器技術委員会を組織し、公正・中立・適切な総合評価を実施する。くESPR組合、(独)NEDO
技術開発機公募により選定>,、焼器の改良およぴ評価の一部については、 JAXA、大学と共同研
究を行う。

(イ)耐久性評価技術

実機エンジンで要求される耐久性を確保するために必要な耐久性評価技術として、材料データベース
の取得を行う。使用される多くの材料の中でも、寿命制限部品(LLP: ufe Limited parts、ディスク、

シャフト等)ならびに構造上重要な部品(フレーム、ケース等)、およぴ夕ービン駕等の高温部品に関す
る材料についてデータベースを取得する。

実施手順としては、実機仕様を想定した素材から試験片を製作し、材料データ取得試験を行って材料
データベースを構築する。また、高温環境試験等の実施によりデータを取得する。なお、 JAXAとの
共同研究を活用して行う。

(ウ)耐空性適合化技術

小型航空機用エンジンの型式承認取得に必要な構造解析・評価技術の検証、およぴ精度向上のための

研究を行う。

ファンケースは、鳥などの異物を吸い込んだ際のファン翼が飛散した場合でも、ケース内にコンテイ

メントできるだけの強度を必要とし、その確認が必要である。翼飛散時に発生する高振動の予測も重要

であり、他のエンジン部品ヘの影響を評価するため、ローターダイナミクス解析技術が必要となる。さ
らに、運用のなかで繰り返される離着陸に耐え、エンジンの構造健全性を保障するために、寿命管理部

品の寿命および口ーターの健全性が求められ、低サイクル寿命評価技術が必要となる。その精度向上に

は、多軸応力場のデータ蓄積、温度予測精度の向上が必要となる。

実施手順としては、ファン動翼破断時の耐空性適合化では、複合材の構造解析精度向上のための複合

材の強度特性の基礎試験を実施し、データ蓄積を行う。ローターダイナミクス予測精度向上では、りグ

試験などからの振動データを用いて解析技術の向上をはかり、精度評価、検証を行う。寿命管理部品の

寿命および口ーター健全性向上については、低サイクル寿命評価精度を向上させるために、疲労試験や

温度予測精度向上のためのシール流量計測試験等を実施するとともに、ローター過回転数予測基礎デー

夕取得試験を行い、データを蓄積し解析手法の精度の向上をはかる。なお、基礎試験および解析手法開

発においては大学との共同研究を活用する。

②市場・技術動向調査

(ア)市場動向調査

主要な市場である欧米を中心とした市場調査に重点を置き、需要予測の見直しを実施する。小型航空

機市場を取り巻く環境の変化をタイムリーに需要予測ヘ反映するとともに、有識者によるレビュー等を

通じて、市場予測手法の改良・予測精度向上を図る。<一般財団法人日本航空機エンジン協会>また

顧客要求の調査として、市場の二ーズ把握に注力する。市場の二ーズ把握では、航空関連業界からの情
報収集を行い、市場競争力の維持・向上のために、目標エンジン仕様の継続的評価・改善に反映する。
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<株式会社IHI>

(イ)技術動向調査<ESPR組合、椛D0技術開発機構公募により選定>

技術競争力確保のための技術向調査を継続して実施する。目標エンジンの技術競争力を継続して把
握・評価するため、他機種動向および最新技術動向について調査する。
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2.2 研究開発の実施体制

図Ⅱ.2.2-1 に、第2期研究開発の実施体制を示す。第2期の実施体制は、第1期の実施体制とほぼ同
様である。

第2期研究開発は、 NED0技術開発機構の課題設定型助成事業(NED0技術開発機構は総事業費
の2/"3負担、実施者は1/'3負担)として行われており、実施者は、株式会社 I H I (以下、 1 H I

と略す)、川崎重工業株式会社(以下、 KH 1と略す)、三菱重工業株式会社(以下、 MH 1と略す)、
般財団法人日本航空機エンジン協会(以下、 JAECと略す)、および超音速輸送機用推進システム技術
研究組合(以下、 ESPR組合と略す)の5社である。
また、共同研究先として、独立行政法人宇宙航空研究開発機構(以下、 dAXAと略す)および独立

行政法人物質・材料研究機構(以下、 NIMSと略す)に、先進・基礎技術面からの技術指導、世界レ
ベルの数値解析技術、試験技術ならびに関連設備利用等で協力を仰いでいる。
IH Uよ、直接運航費用低減技術、環境適応技術およぴエンジンシステム技術の各研究開発と目標工

ンジンの基本設計を実施するとともに、我が国における航空機用エンジンの豊富なインテグレーション
経験から、幹事会社に選定され本研究開発の全体取りめを行っている。
JAECは、民間機用エンジンの国際共同開発取り纏めで蓄積されたノウハウ、人材を有効に活用し、

潜在顧客二ーズ調査を実施する。具体的には、エンジン基本設計に顧客二ーズを適切に反映するために、
潜在顧客を絞り込み、その二ーズおよび運行実態を調査分析するとともに、環境規制動向に関する調査
を実施する。

ESPR組合は、超音速輸送機用推進システム研究開発(HYPR)ならびに境適合型次世代超音
速推進システム研究開発(ESPR)の各プロジェクトで積した航空機用エンジン基盤技術をべース
に、海外企業/研究機関に対する人的ネットワークを活用して、エンジンシステム技術の研究開発に必
要となる技術動向調査を実施する。具体的には、個別要素技術開発の目標、成果ヘ最新の技術動向を
フィードバックし常に競争力の評価を行えるよう、適時国内外の技術情報を入手、個別要素技術のトレ
ンド等を整理する。また、目標エンジンの技術的競争力を評価するための技術情報収集を行っている。
環境適応技術の研究開発のシンプル低NOX燃焼技術において、部分希薄形態、部分過濃形態、急速

混合形態の3つの候補が考えられ、エンジンの燃焼器としての最適化を図るためには、燃焼安定性、信
、整備性等々の諸要求に対して総合的に評価することが必要である。 KH1は部分希薄形態、 MH

1は部分過;形態、 1H1ほ急速混合形態について、それぞれ形態毎に技術開発を担当する。第2期取

終年度において、燃焼器形態選定試験(コンペ方式)を実施し、この結果に基づいて、燃料噴射弁およ
ぴ燃焼器ライナの形態をそれぞれーつに絞り込み、選定された燃焼器形態について実機相当の燃焼器試

験を実施することにより、小型航空機用エンジンに最適なシンプル低NOX燃焼技術を確立する。 亀^電^

で、 ESPR組合は、上記の3つの燃焼器形態候補について、燃焼器形態選定試験を実施し、各燃焼器

形態の利害得失を公平な立場で適切に評価し、形態の絞り込みを行う。

dAXAは、前述のとおり共同研究先として、大規模CFDを活用したエンジンナセル等のエンジン

要素設計の評価、 KH I/'MH I/'1H 1各社の低NOX燃焼器の形態選定試験、ならびに次世代単結

晶超合金の実環境試験評価等を実施するとともに関連技術について技術指導を実施する。 NIMSは、

ESPRプロジェクトの成果である世界水準の特性を持つ夕ービン堤用単結晶超合金の技術を保有して
おり、当該単結晶超合金の実用化に向けて、合金成分最適化の面で技術協力を行う。東北大学は、化学

蒸着コーティングの独自技術を保有しており、タービンへのコーティング材施工の面で技術協力を行う。

早稲田大学は、圧縮機分野の研究実績が豊富で、国内の研究機関としては唯一、回転りグ試験機を有し

ており、ディフューザパッセージ動翼技術の開発面で技術協力を行う。東京農工大学は、タービン冷却
分野の豊富な研究実績を有し、マルチスロット冷却技術の開発面で技術協力を行う。
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図Ⅱ.2.2-2 に、第3期研究開発の実施体制を示す。第3期研究開発は、 NED0技術開発機構の課題

設定型助成事業(NED0技術開発機構は総事業費の1/2負担、実施者も1/2負担)として行われ

た。実施体制は第2期とほぼ同様であり、エンジン製造メーカである IH I、 KH I、 MH 1の各事業

者および航空エンジン事業の運営を主業務とするdAECが継続して第3期事業を実施した。事業者3

社が実施する燃焼器開発の全体取り纏めおよび技術動向調査の部分については、 NED0技術開発機構
から公募を実施し、その結果、 ESPR組合が採択された。

また、共同研究先として、第2期と同様にdAXAから先進・基礎技術面の技術指導、世界レベルの



数値解析技術、試験技術ならびに関連設備利用等で協力を仰いでいる。

IH1ほ、エンジンシステム特性向上技術の各研究開発と目標エンジン設計、耐久性評価技術、耐空

性適合化技術の研究に取り組むとともに、第2期に引き続き幹事会社として本研究開発の全体取りめ
を行っている。

燃焼器の研究では、第2期で開発してきたKH1の部分希薄形態、 MH1の部分過濃形態の研究を

各々が担当し、第2期でエンジン用燃焼器に定された急速混合燃焼形態に対して、形態の異なる燃焼

技術として、各種燃焼器性能、直接運費用に関わるコスト、備性などのデータを取得、提供する。

dAECは、第2期と同様に引き続き、民間機用エンジンの国際共同開発取り纏めで蓄積されたノウ

ハウ、人材を有効に活用し、市場調査を通じて需要予測を実施する。

ESPR組合は、第2期で実施した技術動向調査を継続して実施するとともに、燃焼器研究を中立的

な立場で推進する。この燃焼器の研究開発では、燃焼器技術委員会を組織、運営し、重工事業者3社の

研究のベクトルを合わせるとともに、 JAXA設備利用など対外調整を実施する。また、最終的にエン

ジン用燃焼器の総合評価を担当する。

JAXAは、共同研究先として、上述に加えて圧縮機、ファンダクトロス解析などの大規模CFD計

算機の活用、燃焼器試験のための設備利用や、その他、高温環境での材料試験、タービン冷却試験、低

騒音ノッチノズルの有効性確認のためのりグ試験、小型エンジン試験などによる共同研究を実施する。
大学との共同研究では、東京理科大学と着氷に関するシミュレーション、早稲田大学と圧縮機翼列の基

礎試験、群馬大学(燃焼器内流れの可視化)、東京大学(NOX生成基礎モデル作成)、電力中央研究所

(燃焼の反応機構)、京都大学(燃焼器(FD)、大阪大学(燃焼器流れ可視化計測)は各々燃焼器に関わ

る共同研究を実施する。九州工業大学は、耐空性適合化技術のケブラーファンケースの強度評価試験を

実施する。
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研究項目

①直接運航費用低減技術

②環境適応技術

②一1 騒音低減技術

②一2 シンプル低NO"技術(注1

③エンジンシステム技術

NEDO

助成

石川島播磨重工業(株)

(幹事会ネ土)

直接運行費用低減技術
の一部を共同研究

独立行政法人物質・材料研究機構

川崎重工業(株)

0

東北大学

早稲田大学
東京工大学

注1)石川島播磨重工業(株)は急速混合形態、川崎重工業(株)は部分希薄形態、三菱重工業(株)は部分過濃形態を研究分担。
超音速輸送機用推進システム技術研究組合は燃焼器各形態の技術評価を担当。

図Ⅱ.2.2-1 第2期研究開発実施体制

..J

ー..

三菱重工業(株)

・直接運行費用低減技術 シンプル低NOX技術
の一部を共同研究 の一部を共同研究
・シンプル低NOX技術
の一部を共同研究
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研究項目

①イ^グレーション技術開発

①一1 エンジンシステム特性向上技術

①一2 耐久性評価技術

①一3 耐空性適合化技術

②市場・技術向調査

エンジンシステム特性向上技術、

独立行政法人新エネルギー・産業技術総合開発機構
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株式会社IHI
(幹事会社)
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1九州工業大学
:群馬大学
:東京大学
:大阪大学
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図Ⅱ.2.2-2 第3期研究開発実施体制
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2.3 研究開発の運営管理

図Ⅱ.2.3-1 に運営管理体制を示す。幹事会社は、経済産業省およびNED0技術開発機の担当課と
密接な関係を維持しつつ、本研究開発を主体的かつ適切に運営管理し推進している。本研究開発の具体
的な運営管理体制は次のとおりである。

外部有識者の知見を活用して研究開発を効果的に遂行すべく、 NED0技術開発機構主催で「境適
応型小型航空機用エンジン研究開発技術委員会」を年1回程度開催している。この委員会では、研究開
発計画、進捗状況、成果等の重要事項について議を行っている。また、当該委員会には、エアライン
やシンクタンクに委員として参加頂き、顧客・市場二ーズの視点で様々な助言や指導を研究開発に反映
している。

実施者5社の間では、成果の取り扱いや秘密保持などを取り決めた協定を締結して、幹事会社主催
「研究開発運営委会」を開催して、専務理事・技術部長クラスの出席により研究開発の運営に関わる

重要事項の検討、調整を行っている。

また、研究開発運営委員会の下に、「市場調査小委員会」、旧標エンジンシステム評価小委員会」を開
催し、市場調査計画や結果や目標エンジンシステム策定に関する実施者間の横通しと調整を行っている。
さらに、研究の進捗をきめ細かく把握、調整するため、 3ケ月に1回程度の頻度で、幹事会社のもと

に、各実施者参加の「技術検討会(第2期)」を開催している。
第 2 期のシンプル低NOX燃焼技術の研究開発については、燃焼器形態選定試験・評価を円滑に進め

るために、評価取りめ担当であるESPR組合が、「燃焼器連絡会」を月1回の頻度で開催して、 JA
XAの低NOX燃焼器基盤技術に関する指首を適宜仰ぎながら、中立的立場で燃焼器選定基準を策定し、
JAXAでの燃焼器形態選定試験の計画・準備に関わる調整を実施している。さらに、「燃焼器評価審査
会」を設置しており、燃焼器形態選定試験結果の妥当性について技術的レビューを実施した。第3期は第
2 期の体制を引き継ぎ、同様にESPR組合が「燃焼器技術委員会」を組織して、 dAXAでの試験実
施に関する各社間の調整およぴ、委員である燃焼技術有識者からの技術的指導を仰ぎながら研究推進が
図られた。第 3 期燃焼器研究の最終年度には、当該委員によるエンジン用燃焼器に対する総合評価を行
い、評価の答申を頂いている。

以上の委員会等についての一覧を表Ⅱ.2.3-1 に示す。代表例として、 NED0技術委員会、燃焼器評
価審査会について、委員名簿を表Ⅱ.2.3-2、表Ⅱ.2.3-3 に各々示す。
また、研究所、大学との共同研究先とは、共同研究契約を結ぴ、役割を明確にして効率的に技術協力

を行う体制としナニ。
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NO. 会議名称

NED0技術委員会

2 研究開発運営委員会

3 市場調査小委員会

4

表Ⅱ.2.3-1 委員会、

担当

NEDO

技術検討会(第2期)

5 燃焼器連絡会(第2期)

燃焼器技術委員会(第3期)

6 燃焼器評価審査会(第2期)

表Ⅱ.2.3-2 NED0技術委員会委員名簿
氏名 所

通方委員長 (独)大学評価・学位授与機構東京大学名教授河野

渡辺委 紀徳 東京大学工学系研究科(航空宇宙工学専攻)教授
委員 松尾 慶応義塾大学理工学部機械工学科教授(平成22年度まで)亜紀子

奥田委員 (株)Ξ菱総合研究所産業・市場戦略研究本部主席研究員順

一夫委員 松浦 全日本空輸(株)'整備本部技術部技術主幹(平成21年度まで)
委員 一郎一井 (財)日本航空機開発協会常務理事

市江 正彦委員 日本政策投資銀行企業金融第1部部長(平成23年度まで)
二村委員 尚夫 (独)宇宙航空研究開発機構

航空プログラムグループ環境適応エンジンチームチーム長
委員および所属は事業終了または委嘱終了時点のもの

審査会の一覧表

開催頻度

1 回/年

I H I

(幹事会ネ土)
I H I

(幹事会ネ士)

I H I

(幹事会ネ士)

ESPR組合

所属

(独)宇宙航空研究開発機構

総合技術研究本部航空エンジン技術開発センター主幹研究員
東京科学技術大学工学部航空宇宙システムエ学科教授
東京大学工学系研究科(航空宇宙工学専攻)教授

燃焼器評価審査会委員(第2期)名簿
燃焼器技術委員会(第3期)名簿

2~3回

/年

2回/年

主な実施内容

・外部有識者による、研究開発の重

要事項(研究開発計画、進捗状況、
成果等)の審議、助言

実施者間の運用面の調整
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1回

3ケ月

毎月

ESPR組合

・市場性に関わる事項についての

調整

研究進捗状況の確認、調整/

1 回,ノ'

3ケ月

随時

委員長

燃焼器評価試験に関わる事項に
ついての調整

有識者による燃焼器試験結果の
技術的レビュー

有識者による燃焼器試験結果の
技術的レビュー

委員

委員

氏名

田丸

湯浅

津江

表Ⅱ.2.3-3

卓

光洋

B良三



2.4

(1)成果の実用化・事業化戦略
本研究開発事業は、50席クラス航空機用エンジンの新規開発が開始された時に、エンジン開発を円滑に

進めるために必要となる技術開発を行うものである。

したがって、開発技術を適用した「デモンストレーションエンジン」で実証することを本研究開発成果
の実用化とした。

助成先では、研究開発した成果の実用化を確実にするため、まず、「小型航空機用エンジン」に求めら
れる「直接運航費用削減」、「環境適合性」に関わる要素技術の確立(第2期)、要素技術実証を経て、コ
アエンジン実証および夕ーボファンエンジン形態による実証(第3期)を行い、市場に競争力があること
を示すという実用化戦略のもと、研究開発を行った。

表2.2.4-1 に出口・実用化イメージと実用化・事業化に向けた活動内容を示す。

研究開発成果の実用化・事業化に向けたマネジメントの妥当性

実用化・事業化/技術の適用先

しかし、3項情勢変化の対応に示すとおり、燃料費の高騰により、第2期で研究開発を進めてきた整

備性向上から燃費重視型のエンジンに方針転換が必要になったこと、およぴ、市場状況が座席あたりのコ

ストをより低減できる70-100席クラスに需要が移りつつあったことから、外部有識者によるN印0技術委
員会による審議を受け、コアエンジン要素実証(具体的には、圧縮機およぴ燃焼器)およびシステムイン
テグレーション技術の研究開発に焦点を絞ることした。

また、以下に示す i)からN)のいずれかに当てはまり、実用化に向けて有効な研究に対しては、開発

成果創出促進制度(旧:加速財源)を活用した。

実用化・事業化の担い手

実用化・事業化に向けた活動

表2.2.4-1 開発研究成果の実用化・事業化戦略

小型'空機用エンジン

国際共同開発エンジン

株式会社IHI

国内/海外メーカが参加する学会等を通

じて、研究成果の発表による広報活動。

i)目覚ましい技術的成果を挙げ、年度内に更なる追加配分を行い、加速的に研究を進捗させるこ

とにより、当該技術分野における国際競争上の優位性が確立できることが期待されるもの。

ii)国際的に注目される新たな発見や研究動向に対応するもので「手遅れ」にならぬよう、早急1
研究内容の修正や追加を行うもの。

iii)適切な規模の追加的研究により、極めて重要な基本特許や国際標準の確立が有望なもの。

※標準化関係については、研究開発推進部標準化グループに事前に相談し、見解を得るようにして
ください。

iv)研究開発環境の変化や社会的な要請により、緊急、に研究開発に取り組む必要性が発生したもの

現時点も 50 席クラスの機体市場が縮小傾向であり、当初のデモンストレーションエンジンの実用化・

事業化は難しい状況であるが、本研究開発の成果は、実証データを取得している圧縮機や燃焼器等を国際

共同開発エンジン等に適用させることは可能であるため、今後も、今までと同様に、市場およぴ技術動向

も含めて、活動していく計画である。

(2)知財マネジメント方針

本研究開発事業では、助成先5社の間では、成果の取り扱いや秘密保持などを取り決めた協定書を締結

している。また、助成先各社が各社の知財を適用した製品を提供してもらうことで、エンジンを製造で

きることから、実用化・事業化ヘの弊害は無い。

従って、助成先各社が本研究開発事業の成果のうち、国際舞台で差別化できる技術については、早期の

特許化に留意する方針とした。但し、製造プロセス等の秘匿化が必要な技術については特許化しないもの

とした。また、成果の普及も実用化に向けて重要であるため、知財戦略とバランスさせながら、成果発表、

論文発表を実施するものとした。
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3.情勢変化ヘの対応

3.1 第2期期間

第2期の展開において、潜在顧客二ーズ調査、技術動向調査を実施した結果、第1期研究開発結果に
基づいて設定した事業目的・目標に対する大きな情勢変化はないと考え、基本計画を変更することなく
研究開発を遂行した。但し、取近の石油価格高騰を十分に配して、直接運航費用を取小にできるエン
ジン仕様の見直し対応を継続的に実施していく必要がある。以下に、研究開発推進中に認められた外部
環境変化について、ニーズ面とシーズ面に分けて説明する。

(1)潜在顧客二ーズ調査

米国市場調査の結果、旅客需要は 2001年9月11日のテロ以前のレベルにまでほぼ回'した。その中
で、ハブへのフィーダー路線を運航するりージョナル・エアラインの旅客の伸びが著しくなっている。
さらに、 southwest、 jet81Ue 等のエアラインのように、小型厶空機の単一機材でボイント・ボイントを
高頻度で運航することにより、稼率を上げ、整備費や訓練費等のコストを抑えた低コスト・エアライ
ンが出現している。高運のビジネス客がこの低コスト・エアラインを利用しており、小型'空機に対
する需要は益々増えている。メインエアラインとりージョナル・エアラインとの労使協定であるスコー
プ条項により、リージョナル・エアラインで使用する 70~90席機の機数は特に厳しく制限されていたた
め、50 席機がりージョナル機市場の 80%を過剰に占めていた。最近のスコープ条項の急速な緩和に伴い、
リージヨナル機の大型指向があり、当面は高成長路線で70~90席機が優先的に導入されると予想される。
しかしながら、1992年から導入された 50 席機も今後使用されると予想されており、その代替時期の
2m0年代半ぱからその需要が見込まれている。

欧州市場調査の結果、米国とほぼ同様なりージョナル機の市場傾向にある。相点として、ターボプ
ロップ機の需要も以前強く、50席機が1/ージョナル機市場の60%を占めている。低運航コストの50席機
が可能となれぱ、ターボプロップ機の代替需要も望める。

新興アジア市場調査の結果、経済成長が著しい中国、インドで航空機市場の大幅な増加が期待される。
欧米に比ベてりージョナル機は極めて少ない現状であるが、中国、インドにおいては米国と同様に広い
国土を有することより、10ookmを超える都市間のりージョナル機の需要が大きく期待できる。

主要なりージヨナル・エアラインや機体メーカーによるエンジンニーズの聞き取り調査を行った結果、
第1期で実施した結果と変わらないことを確認した。ニーズとしては、エンジン直接運航費用低減(燃
料消費旦削減、価格低減、整備費用低減)があり、特に整備費用低減については、交換部品費用低減、
機体搭載用部品低減、エンジン交換時間短縮、信頼性確保などが具体的な二ーズとして把握できた。
境適合性にっいては、低騒音化およぴ低NOX化が重要視されているが、当該目標は長期的視点で設定
されており、変更の必要性はないと考えられる。但し、最近の石油価格高騰は凄まじく、ピーク時には
70 ドル/バレルまでに達した。エネルギー情報局(Energy lnformation Administration)の長期予測
(Annual Energy outlook 2005 With projections t0 2025)によれぱ、 10年後には 40 ドル/バレルほど
に落ち着くものと予想されているが、当該研究開発の開始時の 30 ドル/バレルに比ベても石油価格は高
い。直接運航費用において、燃料消費量削減の割合が相対的に高くなるため、今後、石油価格動向を見
守りつつ、適宜エンジン仕様の見直しを行っていく必要がある。

(2)技術動向調査

当該エンジン開発においては、その市場競争力を確保するために、技術優位性を確保し、維持するこ
とが重要である。そのために、当該エンジンに適用を計画している諸技術の優位性を国際的観点から確
認することが求められる。そこで、国内外の航空機推進システム・要素技術の動向を国際学会講演論文
の分析や'外研究機関訪問などにより調査した。 ASME (米国機会学会)、 A IAA (米国航空宇宙学
会)等の文献を入手して調査した結果、低コスト化が要求される小型エンジン分野において、当該諸技
術に競合する技術は提示されていなかった。さらに、 N RC (NationalResearch (oundD カナダ国立
研究所等を訪問して、当該諸技術の技術レベルの高さにっいて十分に評価され、世界に対する技術的優
位性が確認された。
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(3)研究加速の実施

本研究開発の進捗において著しい成果が認められ、研究を加速することにより世界的に有望な技術
となり得るものについて、研究予算の追加配分を行った。代表例を以下に示す。各成果については、第
Ⅲ章に併せて記述する。

平成16年度

・レーザーCVD法の適用による低コスト・耐熱コーティングの研究

本コーティング技術は、ナノコーティングプロジェクトで東北大学が開発したレーザーCVD

((hemical vapor Deposition)法によるものである。本技術は、電子ビーム物理蒸法(E B-P V D)
に対し、はるかに安価に施工装置を構築できるレーザーCVDを用いて、総合的に低価格なコーティン
グ施工が可能となる。

平成17年度

・タービン静堤用マルチスロット冷却構造の研究

エンジンの低コスト化/高性能化を同時に満足するため、高圧夕ービン部をシンプル化・高冷却効率
化する新しい冷却技術として「3次元静翼マルチスロット冷却構造」の研究を行う。この技術は、従来
技術のように別部品を翼内部に挿入する必要無く、一体鋳造成形で製造コストを大幅低減でき、小型工
ンジンの夕ービン静翼でも3次元翼形状の適用が可能になり、エンジン性能の向上に貢献できる。

平成18年度

・新耐熱合金評価試験研究(dAXAヘの委託)

国産単結晶材の評価を行うための、検査装置の省入を行う。

・燃焼試験計淑1・評価技術研究(dAXAヘの委託)

本事業で開発した3形態の燃焼器の試験評価を行うため、計測機器の補充、拡張を行う。
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3.2 第3期期間

①燃料価格動向等、外部環境変化ヘの対応

図Ⅱ.3.2-1 に示すように、第 3 期開始後の平成19年から20年にかけての急激な燃料費の高騰とそ
の後の大幅な下落があったが、中長期的には、エネルギー需要の増加に伴う高騰が予想されている。ま

た、地球温暖化対策の必要性が高まり、低炭素社会ヘの移行が求められていることから、目標とする工

ンジンの一層の燃費向上を図り、燃料価格の変動に対して、直接運行費用Φ00 目標の確実な達成を目

指すことが必要となった。そのためには、エンジンの高圧力比化が必要となり、燃費重視仕様エンジン
として設定を行った。古圧圧縮機の圧縮比を大きくするとともに、高圧化に伴い増加するNOX排出白

をプロジェクト目標にまで低減するため、エンジンコア要素となる圧縮機と燃焼器の技術開発に注力す
ることとした。この燃費重視仕様エンジンについては、「Ⅲ章 2.2.1.1 エンジンシステム特性、(2)エン
ジン仕様の変更」で記述する。

4

3

2

170$1bbl

0

1993年1月1996年1月

市場動向調査を継続的に実施し、小型航空機の市場動向を把握してきたが、燃料費の高騰や経済状況

の悪化から、エアラインの経営環境は厳しく、収益性が良い乗客の多い路線では中大型機の運航に集中

する動きがあり、小型航空機の新規需要は、当初の想定より遅れる見込みである。また、第2期期間中

には夕ーボプロップ機の置き換えも進み、その数を減少させていたが、ターボプロップ回帰の動きも見

られるようになった。新たな機体の開発計画が具体化する状況にないことから、多額の費用を要する工

ンジン実証を当初計画通り進めるのは効率的ではなく机上検討に留め、前述のように今後の競争力確保

に必要となる高圧系(高圧圧縮機、燃焼器)に資源を集中して取組むこととした。今後経済状況の回復

とともに、小型航空機の開発計画の具体化時期を見極め、そのタイミングと合わせてデモエンジンによ

る技術実証を実施することは、目標とする主導的開発を実現する鍵になると考えられる。

1999年1月2002年1月2005年1月2008年1月2011年1月2014年1月2017年1月

と二
予測

図Ⅱ.3.2-1 ジェット燃料価格動向

一方、中国、インドを中心とする新興アジアの経済成長は著しく、それとともに富裕層の増加と、欧

米と同様のビジネスマインドを有するお国柄から、ビジネスジェットの需要がこれまでの欧米、石油産

油国のアラブ諸国に加えて中国、インドでも旺盛になってきている。これに呼応して同じ推カクラスの

エンジンを搭載するビジネスジェット機の開発計画が具体化する動きがあり、主要な派生効果として本

研究開発成果の早期適用の機会が見込まれ、開発パートナー等と具体的な検討を行うに至っている。

このように第 3 期中において、取り巻く環境が大きく変化したことによるエンジン仕様の変更によ

リ、第2期仕様のデモエンジン詳細設計、コアエンジン設計を中断し、燃費重視仕様エンジンの設計と

ともに、圧縮機、燃焼器を中心とするコアエンジン要素ヘの技術開発ヘ注力することとした。このため、
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平成20年度以降の配賦予算については、その規模を縮小する措置が執られた。一方で、基本計画の変
更については、その後の状況変化が起こる可能性を残すという観点から、最終的に平成21年度末にN
ED0主催の技術委会にて有識者委員に図り、了解を得て基本計画の変更が行われナこ。(図Ⅱ一3.2.2)

U

圧縮機、燃焼コアエンジン要素の・圧機圧力比をアップして更なる低燃費化
技術開発に注力・高圧力化で厳しくなる低NOX化技術の更なる向上

図Ⅱ一3.2.2 基本計画変更概要

燃費重視のエンジン
ヘ仕様変更を実施

(2)研究予算の追加配賦

本研究開発の進捗において著しい成果が認められる、あるいは、追加的に資金を投入することでさら

なる成果に繋がるもの、情勢の変化に応じて追加的に確認が必要となった課題について、・研究予算の追
加配賦を行った。代表的な研究テーマを以下に示す。

、』、、.

平成19年度

・CFDによる燃焼器出口温度分布の最適化

開発コストの削減と設計取適化技術取得のため、燃焼反応を入れた数値シミュレーションによる

アニュラ燃焼器の出口温度分布の最適化を行う。

・CFDによるエンジン冷却設計の最適化

高効率の冷却設計のため、タービン翼回りの流れと、多数の冷却孔から噴射されるフィルム冷却

の流れを同時に計算する手法を新規に開発し、エンジンの夕ービン冷却設計の最適化を行う。

圧縮機

平成20年度

・高圧力比化対応燃焼器の成立性評価

低燃費重視仕様の高圧力比化ヘの対応と低NOX性能を両立させるため、第2期で開発した日本

独自の急速混合燃焼器のスワラー部と燃焼器の希釈空気投入方法のチューニングに関する試験を実

施し、高圧力条件下での設計データを取得する。

平成21年度

・ディフューザパッセージ圧縮機のクリアランス評価
高圧圧縮機の後段に適用するディフューザパッセージ動翼(特許申請)のクリアランスの影響を

部分段りグにより確認する。

・圧縮機静翼ヘの金属射出成形技術の適用性評価

低コスト製造技術として、金属射出成型技術について、静翼を対象に試作を行い、適用性を評価

する。

燃焼器
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平成22年度

・高圧圧縮機非接触翼計測技術の開発

低燃費重視仕様エンジンの重要要素である高圧圧縮機試験に適用し、豊富なデータを取得するた
め、翼振動、翼チップクリアランスの非接触計測技術を導入する。

平成23年度

・航空エンジン,焼器に係る低NOX燃焼器技術の開発

部分希薄燃焼器のマルチセクタ燃焼試験を実施するためのライナ、燃料噴射弁およぴ計測セン
サー等を導入して、燃焼試験を実施する。
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4.中問評価結果ヘの対応

平成18年度に実施した中間評価での評価結果をふまえ、基本計画及ぴ実施方針の見直し
を行い、それに沿って実施計画の見直しを行った。表江一4-1 に主要指摘事項及びその
対応を示す。

その他、提言されたコメントに対しては、中間評価以降の研究進捗に反映し、以降の研
究開発を実施した。

事

・市査、エアラインとのクロストークは頻に行い、
市に受け入れられる品開発に努めて欲しい。
・将来の航空機用燃料の向を念頭にきつつエンジ
ン開発をしていくことが望ましい。

・必要に応じ、目設定、開発夕ーゲット、開発スケ
ジュール1こついては、軟に対応することが必要。
・現時点で計画能力以上を酘の中1こ織り込む必要性
は無いと考えるが、将来的には推力大ヘの対応を望
む。

・日本独自材料としての先進単結晶材夕ービン製造技
、耐熱コー丁イング技術、LFW接合技術等の基礎技
を、関係研究機関の協力て、効率的に開発、検

証することが必要

表Ⅱ一4-1 主要指摘事項及びその対応

(下 に、

・第3期研究開発においても、技術向、市査
を密に行った。特にエアラインとのクロストークでは、
細フェーズにおける性向上に向けた報交換
を実施した。

・技術向査や市査により、外部動向の把
握に努め、必要に応じ、目定、開発夕ーゲット、開発
スケジュールについては、柔軟に対応した。
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JAXAヘ

等、適切な体制の下、実施しナニ。研究開発期間中
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レーザーCVD寺用いた低コスト・サーマルバリアコーティ

こ L ーい、関係ン

推進部との 的に行った。



5.評価に関する事項

NED0は、技術的及ぴ政策的観点から見た技術開発のデ義、目標達成度、成果の技術
的意並ぴに将来の産業ヘの波及的効果等について、第1期及び第2期の技術開発終期に
おいて、ならびに第3期技術開発終了時点で、プロジェクト推進者により、技術委一会等
を活用し、研究開発の成果及ぴ実用化見通しを中心に評価を実施する。また、外部有識者
による研究開発に対する中間評価を第2期研究開発終期(平成18年度)に、事後評価を第
3期研究開発終了時点(平成25年度)に実施する。また、中間評価結果を踏まえ必要に応
じてプロジェクトの加速・縮小・中止等見直しを迅速に行う。
なお、評価の時期については、当該技術開発に係る技術動向、政策動向や技術開発の進

捗状況等に応じて、前倒しする等、適宜見直すものとする。

研究評価委員会「環境適応型小型航空機用エンジン研究開発」(中間評価)分科会委名簿
(「境適応型小型空機用エンジン研究開発」(中間評価)分科会資料 1-1 より)

氏名 所属、肩量き

川口修慶應義塾大学名誉教授兼非常勤:師(理工学研究ネ斗)

武田展雄東京大学大学院新領域倉11成科学研究科先端エネルギーエ学車女教授

藤隆 株式餅土日郊洲亢空インターナショナル技術部音脹

辻川吉春大阪府立大学大^工学羽暁ネ斗航空宇宙海羊系車女新空宇宙工学5ナ野耕受

船崎健一岩手大学工学剖騰械工学手斗剃受

松浦一夫全日本^弌餅土^部技術部畜皓隈

屋井鉄雄東京工業大学大学院総合理工学研究科人間環境システム車女糊受

山崎伸彦九州大学大学院工学羽脚浣舶空宇宙工学部門剃受

敬称略、五→者順

分科会長

分科会長代理

委員
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Ⅲ.研究開発成果について

1.事業全体の成果

1.1 研究開発の経緯

①第2期事業まで

第1期において、小型航空機エンジンの動向調査およびエンジン要素技術検討を実施することに

より、将来的に要求されるエンジンシステム概念を見出した。市場調査も行い、 50席クラスの小

型航空機について、今後大きな市場が期待できることがわかり、そのクラスとして 8,000~12,000

ボンドのエンジン推力仕様を設定した。さらに、このエンジンを実現するための具体的技術課題等

を設定するとともに第2期の研究開発計画を立案しナこ。

第2期においては、第1期で立案された研究開発計画に基づき要素技術開発を実施し、所定の成

果を取得した。また、第 2 期に完了した目標エンジン基本設計結果として、エンジンの3次元モッ

クアップ図を図Ⅲ1.1(1)-1 に示す。本図は3次元モックァップで設計したエンジン鳥瞰図を示す。

圧縮機は6段、ゼロハブファンを採用することで低圧圧縮機をなくし、段数、部品点数を大幅に削

減した構造となっている。また、基本設計時のエンジン仕様検討で得られた直接運航費用の削減内

訳を表Ⅲ1.1(1)-2 に示す。この表に示すとおり、目標値の直接運航費用低減白一15%を達成できる

見通しが得られた。また、低騒音、低NOXの各目標値についても、達成可能である見通しが得ら

れた。

表Ⅲ1.1(1)-2 直接運航費用低減量見通し

直接運航費用低減量個別項目低減量

現状の見通し

エンジン価格 -1.6%-27.0%

整備費 -2.8%-40.6%

-1.6%燃料消費量 -11.0%

直接運航費用低減量(機体+エンジン全体に対して) -6.0%

直接運航費用低減量(エンジン寄与分) -20.フ%

図Ⅲ1.1(1)-1 第2期仕様エンジンの3次元モックァップ図

このように、第 2 期までの本研究開発では、コスト削減、整備費用削減、燃料消費量削減を狙い
とする直接運航費用低減技術、ならぴに、軽量・低コスト化と低騒音化、低NOX化をバランスよ
く満足させることを狙いとする環境適応技術を開発した。並行して、これらの技術をエンジンシス
テムとして統合するために必要となるエンジンシステム技術を開発した。開発された技術をエンジ
ンシステムとして統合しながら目標エンジンの基本設計を完了し、下記に示すエンジン仕様目標値
達成の見通しを得ることを第2期事業の目標(中間目標)とした。

[エンジン仕様目標値]

・直接運航費用の低減(エンジン寄与分)

現在運航されている同クラス小型航空機用エンジンと比較して、エンジン寄与分の直接運航費用
を15%削減可能なエンジン仕様であること。
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呆境適応性の向上

I CA0規制値(2006年適用)1こ対して、-20dBの低騒音化
I CA0規制値(2004年適用)1こ対して、-50%低NO X化
注) 1CAO:国際民間航空機関

本研究開発では、全体を通じて計画通りに進捗し、所定の成果を取得して、全ての研究開発項目
こおいて、当初の第2期事業目標(中間目標)を達成することができた。

②第3期事業

第3期期間においては、以下の事項が健在化し取り巻く環境に大きな変化が生じた。
・リーマンショックに代表される世界経済の悪化

・地球温暖化対策ヘの意識の高まり

・原油価格の高騰、その後の乱高下

・エアラインの経営環境の悪化

これら情勢の変化を受けて、エンジン仕様の見直しを実施した。これまでの第 2 期で設定した、
コスト、整備費用、燃料消費量の各々をバランス良く削減しつつ直接運航費用低減に繋げていく仕
様から、燃料消費量削減に重点を置いた、燃費重視仕様に変更した。具体的には、エンジン全体圧
力比を向上させることで、熱効率をアップし、燃費性能を向上させる仕様とした。このため、高圧
圧縮機を6段から9段ヘ増加させた。このエンジン仕様変更に伴い、当初計画していた第2期仕様
のデモエンジン製作から、燃費重視仕様のエンジン全体設計を行うとともに、高圧力比化に伴い生

じた新たな技術課題である、9 段高圧圧縮機の開発、高圧力条件下での低 NOX 燃焼器の開発ヘと、
コアエンジン要素の開発に軸足を移し、重要要素の実環境での実証試験を行うこととした。一方で、
エンジン全体を統合し取りまとめるうぇで必要となる技術開発項目については、設計確認試験とし
て実施した。実用化に欠かせない製造技術について、製造工程確認試験として研究開発を行い実用
化ヘの準備を行った。また、第 3 期の研究項目である「耐久性評価技術」ではエンジン使用材料の
材料データベース構築、「耐空性適合化技術」では型式承認に必要となる解析技術のりグ試験による
検証などについても、実用化のために必要となる技術であることから、今後のデモエンジン製作を
念頭にしつつこれを維持して実施した。

情勢の変化によりデモエンジン製作を見送ることから、第3期の目標を以下として実施した。
「第2期のエンジン基本設計結果ならびに市場・技術動向に基づいて、関連要素の高性能化技術

開発を実施するとともに、目標エンジンの設計を行い、コアエンジン要素の実証試験を実施し、得
られた試験データ等により、エンジン仕様目標値達成の見通しを得る。」こととした。また、エンジ
ン仕様目標値につぃては、第2期の目標に掲げるエンジン仕様目標値からの変更は無く、直接運航
費用削減:-15%、低騒音化:規制値一20dB、低NOX化:規伽Ⅱ直一50%については維持した。

燃費重視仕様に移行し、第 3 期に完了した目標エンジンの 3 次元モックァップ図を図11Π.1(2)-1
に示す。ゼロハブファンを第 2 期仕様と同様に採用し、低圧圧縮機を廃し部品点数を削減した。圧
縮機は燃費重視仕様としたことで、高圧力比化のため第2期仕様の6段から9段として開発を実施
した。この 9段圧縮機については、TRL5の実証試験を実施し、小型多段圧縮機としては世界レベル
の性能、高負荷化を達成し、直接運航費用低減に寄与しナこ。燃焼器は、シンプルかつ低コストな燃
焼器として急速混合燃焼器について、燃費重視仕様の高圧力の条件の下に開発を行い、TRL5 の実証
試験にて、目標値の 1(A0規制値一50%を達成した。騒音では、高圧力比化により排気ジェット速度力
上昇したため、第 2 期で開発したノッチノズルの騒音低減特性の改良、ミキサー、コモンノズル化
により目標値である 1(A0規制値一20dB を達成した。直接運航費用については、圧縮機、燃焼器の開
発、実証成果および高性能化や低コスト製造技術の各成果を反映することで、目標値の一15%を達成
した。直接運航費用低減の内訳を表11Π.1(2)-1に示す。
以上のとおり、直接運'費用、低"O×、低コストの各目標仕様値を達成することができた。
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表Ⅲ1.1(2)-1 燃費重視仕様エンジンの直接運航費用低減量

個別項目低減量 直接運航費用低減量

評価結果

エンジン価格 -0.4%-10%

整備費 -1.3%-31%

燃料消費量 ーフ.5%-17%

直接運航費用低減量(機体+エンジン全体に対して) -9.2%

直接運航費用低減量(エンジン寄与分) -17.5%

図Ⅲ1.1(2)-1 燃費重視仕様エンジンの3次元モックァップ図
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1.2 目標の達成度

①第2期

2 期の要素技術開発にて、目標エンジン仕様を満足させるため、直接運航費用低減技術、環境
適応技術(低騒音、低 NO×)、エンジンシステム技術の各技術開発を実施した。これにより、エンジ
ン仕様目標値を満足するエンジンを設定できたとともに、各要素技術を取得することができた。達
成度を表Ⅲ1.2(1)-1~-3 に示す。

要素技術

フアン

表Ⅲ1.2(1)-1

ねらい

ハブ側圧力比を

向上させる翼列

設計を適用し、

低圧圧縮機

(LP()段数を

削減。

小型圧縮機の高

負荷化にて

となる後段側ク

リアランス流れ

の影響を抑える

翼・通路形態の

適正化を図り、

高負荷段数削減

を実現。

カウンターロー

テーション化で

高圧夕ービンの

高負荷単段化を

実現。

低圧夕ービンは

高揚力設計で翼

枚数削減。

圧縮機

直接運航費用低減技術の個別要素技術達成度(第2期)

成果目標

ハブ側圧力比 1.6~1.8 をゼロハブファン技術を開
発し、りグ試験により、単段で実現。

(従来技術:ファン1段+低圧圧縮機(LP()無し
低圧圧縮機 1~2 段で実で、ハブ側高圧力比化

1.65 を確認して目標を達現。)

成できた。

高負荷3次元翼技術/圧力比 12~13.5 を 6 段で

ディフューザーパッセー実現。

10~12段でジ動翼技術を開発し、高(従来技術

負荷多段圧縮機の試作/実現。)

試験により、 6段相当で

圧力比12の性能を確認

して目標を達成できた。

タービン

Ⅲ一5

ンテ'リ

エント

高圧夕ービン:膨張比 3.5

~4を単段で実現。

(従来技術:2 段で実

現。)

低圧夕ービン:膨張比 3.6

~4.4を3段で実現。

(従来技術:4 段で実

現。)

化

達成度

達成

エンジンモデル

ベースドモニタ

リングによりモ

ジュール毎の劣

化・異常診断を

可能とする性能

劣化評価技術

で、整備費用低

0

エンジン劣化の傾向、劣化

部位を把握することができ

る。

(従来技術:定期点検によ

る整備方式)

高揚力化翼設計技術/カ
ウンターローテーション

対応翼設計技術等を開発

し、低速回転翼列試験お

よぴ(FD 解析により、

張比4の高圧夕ービン性

能およぴ膨張比3.6の

低圧夕ービン性能を達成

できた。

エンジンサイクル逆解析

による方法を開発し、シ

ミュレーション計算によ

リ、エンジン劣化の傾

向、劣化部位を把握でき

ることを確認し、目標達

成できた。

達成

達成

達成イ
ジ



要素技術

シンプル

低騒音化

技術

表"Π.2(1)-2

ねらい

・ファン出口の等翼

(06V)と構造部材

であるファンフレー

ムを統合し、低騒音

化とともにシンプル

構造として部品点数

を削減。

・シンプルなノズル

^造:でジェット馬董音

を低減。

環境適応技術の個別要素技術達成度(第2期)

成果目標

1(A0 規制値(2006年・ファン騒音について、

適用)に対して一20dB スイープ・リーン統合
OGV 技術/スイープ翼技以上低減。

(従来技術:1(A0 規術を開発し、 3dB の騒音
制値(2006年適用)低減を達成。

・ジェット騒音についに対して一12dB ~

て、シンプル構造のノッ18dB)

チノズル技術を開発し、

CFD解析、モデル試験

により 2dB 低減できる見

込み。

・騒音総合評価を実施

し、(hapter4-21dB を達
成できた。

・部分希薄燃焼/部分過1(A0 規制値(2004年

濃燃焼/急速混合燃焼技適用)に対して一50%以

術を開発し、セクター燃上低減。

焼器りグ試験を実施し(従来技術:1(A0 規

て、 1(A0 規制値(2004制値(2004年適用)

年適用)に対して一5に対して一25%~-48%)

0%以下の NOX排出量を

確認でき、目標を達成で

きた。

・エンジン用として、急

速混合燃焼技術を選定

し、アニュラー燃焼器リ

グ試験を実施して、 1(AO

規制値(2004年適用)に

対して一50%以下の NO

X排出量を確認でき、目

標を達成できた。

シンプル

低NOX

燃焼

技術

安定性の高い拡散燃

焼方式をべースと

て、低排出物化と安

定燃焼の維持、さら

に低コストを実現。

達成
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要素技術

基本設計

表 1111.2 (1)-3

ねらい

直接運航費用低減技

術/境適応技術を

トレードオフあるい

は統合して、エンジ

ンシステムとして最

適化する。

エンジンシステム技術の個別要素技術達成度(第2期)

成果目標

市場調査、技術調査結・各研究開発テーマにお

果および各研究開発成いて実施される空力設

果を反映して、エンジ計、構造設計、低騒音化

ン仕様目標値を満足す設計、低NOX化設計な

ることが見込めるようどの結果を反映した第2

な目標エンジンの基本次エンジン基本設計を完

設計を完了すること。了できた。

(エンジン仕様目標・ 3次元モックァップ活
値:エンジン寄与分の用によるエンジン組立・

整備性の検討結果を、適直接運航費用

時エアライン/機体メー15%低減)

力に提示して、組立・整

備に関する具体的エンジ

ンニーズを把握できた。

・エンジン価格30%削

減、整備費40%削減お

よぴ、料消費量11%低

減により、目標1 5%を

上回る21%の直接運航

費用低減の見通しが得ら

れた。

達成度

達成
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②第3期

第3期当初は、計画どおり第2期仕様のデモエンジン製作に向け詳細設計を実施し準備を行った
が、その後、経済危機、燃料価格の高騰が顕在化し、今後の変動も踏まえて燃費性能の更なる向上
が必要と判断され、その鍵となる圧縮機や燃焼器要素技術開発ヘの注力を優先しナニ。また、経済状
況の悪化から市場投入時期は、研究開発当初の見通しに比ベて遅れることが予想され、多額の予算
を必要とするデモエンジンの設計、製作は、今後の市場動向を十分に見極め、最も効果的なタイミ
ングで実施することが効率的であり、デモエンジン製作は見送られた。しかし、このような状況の
もと、燃費重視仕様の目標エンジンを設定するとともに、低燃費化で重要な役割を担うコアエンジ
ン要素である高圧圧縮機、燃焼器の実証試験、型式承認取'に必要となる「耐久性評価技術」とし
ての材料データベースの取得、蓄積、「耐空性適合化技術」として構造解析技術の高度化に取り組み、
所定の成果を取得することができた。表Ⅲ1.2(2)-1~-3に第3期の目標達成度について示す。

要素技術

エンジンシ

ステム特性

向上技術

く全体シス

テι、エンジ

ン実証>

ねらい

エンジン全体を

取りめるイン

テグレーション

技術の取得

表 1111.2 (2)-1

目標

目標仕様値の直接

運航費用一15%低

減、低騒音規制値

-20dB、低 NO X 規

制値一5佛を満足す

るようなエンジン

設計の完了

目標に対する成果・達成度(第3期)

成果

・第 2 期エンジン仕様のデモエンジンの

全体設計によりインテグレーション技術を

取得

・更に高圧力比化させた燃費重視

仕様エンジンの設計を行い、燃料価

格高騰時でも直接運航費用一15%低

減目標を達成

・設計確認として作動反転ヘ、アリン

'、低コスト可変静翼(VSV)、タービン
冷却空気白最適化、ダ外ロス低減等
の各種技術を獲得。騒音はノッチノズ
の改良、ミキサー、コモンノズル化で規制
値一20dB を達成

・直接運航費用低減に資する低コス

Hヒ技術として、鋳造シミュレーション、

線形摩擦接合、金属射出成型、耐

摩耗コーティングなどの各技術を獲得
・軽量化形態、下流ストラット影

響を加味した性能を確認

・圧縮機は解析により高圧力比化

達成の技術的目処を得て、供試体
を設計・製作・試験により、世界

レベルの高負化を確認

・燃焼器は要素試験により高圧力

下でも低NOX化目標を達成、か

つ低コストを達成

く関連要素

実証>

・ファン

・圧縮機

・燃焼器

・ゼロハブファ

ンの軽量化

・燃費重視のた

めの小型高性能

圧縮機の開発

高圧力比化

(燃費重視)に

おける低NOX

燃焼器の開発

耐久性評価

技術

・ゼロハブファン

の性能確認

・圧縮機、燃焼器

の要素試験による

TRL5 の達成。

・圧縮機は圧力比

22を9段で達成

・燃焼器では目標

仕様値の規制値一

50%達成

デモエンジン設計

に必要な主要な材

料データベースの

取得完了

達成度

達成

型式承認に備え

た独自の材半

データベースの

取得

耐空性適合

化技術

型式承認に備え

た技術の確立

型式承認取得に必

要となる主要な強

度・寿命評価/解

析手法の検証

寿命制限部品の高強度鋼、チタン

(Ti64)、ニッケル(1nc0718 )等
の材料について、各材料の設計要

求特性に応じて、デモエンジン設

計に必要なデータを取得でき、

データベースを整備し達成

ロータ健全性、寿命予測、温度予

測等のデータを取得し、各々の解

析手法の検証を行い技術を確立
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表Ⅲ 1.2(2)-2
ねらい

設計確認(設計技術)

作動反転ベアタービン部のイン

リング タラクションロス

低減のためのカウン

ターローテーション化を実

現するベアリング

の開発

低コスト VSV ・VSV りンク機構

(可変静奨)の低コスト化

目標に対する成果・達成度の一覧表(第3期)

成果目標

エンジンの仕様条

件での作動確認

タービン冷却

E(1(渦流探傷

検査)

低コスト化により

直接運航費用低減

ヘ寄与

燃費重視仕様に耐

える高冷却方式の

導入

7500(ycle の起停止試験によ
リ、フレッチングの発生は無

<、ころ端面摩耗、スミアリ

ング等の傷も無いことを確

認し、デモエンジンへ向けた

ベアリングを開発

・汎用品の安価な Bush 材とし

てセプラを選定、十分使用に

耐えられことを摩耗試験で確
言

・りンク機構の軽量化設計手

法を開発(特許取得)

・デモエンジンへ適用可能

・ピン・インピンジ複合冷却

構造を考案し約 5PtS の冷却効
率を達成し直接運'費用低減

ヘ寄与(特許取得)

・デモエンジンへ適用可能

・試験片から欠陥検出(POD)
データ評価方法を確立すると

ともに、工場作業員の人間介

在も考慮した POD データを蓄

でき、検査手法を確立

・デモエンジンへ適用可能

・バイファーケーションの先

端形状の工夫でロス低減(特

許取得)

・デモエンジンへ適用可能

・改良ノッチノズルの考案
(特許取得)、過去の ESPR プ
ロジェクトで開発のミキサー

採用(特許)、コモンノズル化
で目標値の規制値一20dBを達成

・デモエンジンへ適用可能

・実エンジンを用いて、エン

ジン動特性同定手法や、ヘル

スモニタリングに資するモデ

ルベース多変数制御技術を取

イ守

・デモエンジンへ適用可能

ディスクなどの重

要部品の信頼性向

上、整備ヘの適用

で作業性向上

ダクトロス低推力ヘの影響軽減

冷却空気削減で直

接運航費用低減ヘ

寄与

騒音

達成度

欠陥発見確率(POD)

に基づく検査手法

の確立

達成

低燃費仕様エンジ

ンでの騒音低減達

成

制御

エンジン仕様値以

下ヘ

達成

ヘルスモニタリン

グ等のインテリ

ジェント化制御

1(A0規制値一20dB

達成

ヘルスモニタリン

グのための制御設

計技術取得

達成

達成

達成

達成
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製造工程確認

鋳造シミュ

レーシヨン

表 1111.2 (2)-3

ねらい

(低コスト製造技術)

鋳物部品の低コス

卜化

LFW(線形摩擦
接合)

目標に対する成果・達成度の一覧表(第3期)

成果目標

MIM(金属射出

成型)

圧縮機ブリスクの

低コスト化

法案作成の効率

化、低コスト化で

直接運航費用低減

に寄与

圧縮機静堤部品の

低コスト化

MS((耐

ティンク、)

圧縮機部品の製造

コスト低減で直接

運航費用低減に寄

与

TB((遮熱コーティン

グ)

耗コー

・大物フレーム、タービン奨

の鋳物部品の方案作成を欠陥

位置、発生度合をシミュレー

ション入で効率化

・デモエンジンへ適用可能

・試作した部品にて高サイク

ル疲労などの強度を満足する

ことを確認(特許取得)

・デモエンジンへ適応可能

・寸法精度出しに目途が付

き、ニアネットシェイプ化で

材料費削減、熱処理廃止で低

コスト実現

(公知化を避けて特許化せず)

・デモエンジンへ適用可能

・実運用の高速摩擦環境で機

能を確認できた

・実部品ヘ適用可能

・ EB-PVD(電子ビーム物理蒸着)
について部品を回転させるこ

とで施工方法を工夫し均一製

膜に目途

・デモエンジンへ適用可能

圧縮機ケースの低

コスト化

タービンの耐久性

向上

達成度

直接運航費用低減

への寄与

達成

達成

達成

達成

達成
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1.3 成果の1'義

①第2期

本研究開発の成果は、国際舞台で差別化できる次世代小型航空機用エンジンの実現に大きく貢献
できる。さらに、高性能・高効率と同時に環境に優しい中大型航空機用エンジンや発電用ガスター
ビンの実現にもつながる。

直接運航費用低減技術で得られたゼロハブファン、ディフューザーパッセージ動翼圧縮機等は、
世界にない独自技術である。環境適応技術で得られたスイープ/リーンの一体型出口案内堤は、世界
にない独自技術である。これらの独自技術が取得されたことで、次世代小型機用エンジンの実現に
大きくつなげられる技術として、技術成果の意義は大きい。

エンジンシステム技術で得られた数値解析による予測技術は、世界最高水準の成果と言え、エン
ジン全体設計を取りめるうぇで、主導的な立場で実機開発が可能となる。さらに、エンジン基本
設計を行い、 3次元モックァップ図まで作成してエアライン等に提示することで、整備性等に関す
る具体的二ーズを収集し、この二ーズを設計に反映できた意義は大きい。

②第3期

直接運航費用という、顧客価値を意識した指標のもとに、インテグレーション設計を実施できた
ことは、今後、国際舞台の競争の中で確固たる地位を築いていくうぇで、非常に重要なプロセスを
踏んだ活動が成されたもので、その意義は大きいと言える。過去の一般的な研究開発にありがちな
性能を追い求めるものとは異なり、性能だけではなく、重量、コスト、整備性まで視野に入れた
DO(という評価指標を導入、共有化することで、各技術価値をトレードしながらの開発を行うこと
ができたことは、まさに全機開発能力の向上に繋がるもので、非常に意義がある。他要素との干渉
を考慮した設計、エンジン全体を取りまとめるという一連の設計プロセスをとおして、インテグ
レーション技術を高度化できたことは、今後の国際共同開発の場での役割拡大に大きく貢献するも
のである。

変化を受けて、これまでのエンジン仕様に固執することなく、顧客価値向上に資するまた、 月

「燃費重視仕様」エンジンの設計を実施し、その有り姿を示し、かつ高度な技術を必要とする高圧
圧縮機、燃焼器について実環境レベルでTRL5の実証を行ったことは非常に÷出義のあることである。
また、低コスト製造技術では、先進的、革新的とも言える IM、 LFW、 MS(、鋳造シミュレーシヨン
技術や、設計技術では低コストVSV、ダクトロス低減などの各技術が取得され、これらは、小型航
空機用エンジンに留まらず、他の開発エンジンに直ちに活用、波及可能なもので、本事業で取り組
んだことの意は大きい。低騒音ノッチノズルは騒音低減のみならず、推カロスの点でも他の形式
に比して優位性が見込まれ、付加価値の高い技術を開発できた。二のように、国際共同開発の現場
ヘ直ちに活かせる独自(一人立ち)の技術を獲得することができた。
特許取得という点から見れぱ、第 2 期要素開発にてモジュール毎に独自技術が開発されたが、第

3 期においても、低コスト VSV、LFW、タービン冷却手法、改良ノッチノズル、圧損低減バイファー
ケーションなど多岐にわたる特許化が成されており、技術的競争力の維持、国際舞台での発言力拡
大に貢献するもので、その意義は大きい。燃費重視との方向性は今後も変わらないものと考えられ、
低燃費化、低コスト化に資する各技術を取得できたことは、今後の競争力強化に貢献するものであ
る。

耐久性適合化技術では、独自に取得した材料データに基づき、設計を実施できる準備ができたこ
とは、国際共同開発の場での役割拡大、発言力の強化に繋がるもので、そのデ義は大きい。
耐空性適合化技術では、試験データにより裏付けられた手法の構築、予測精度の検証、確認によ

リ、型式承認に向けた解析技術を取得することができ、設計の独自化で国際共同開発の場での役割
拡大、発言力の強化に繋がるもので、その意義は大きい
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1.4 成果の普及、広報

①第2期

本研究開発は、小型航空機用エンジンを日本がりードする形で開発し、世界マーケットへの投入
実現を狙ったものであるため、国際舞台で差別化できる技術にっいては、早期に国際特許を出願す
る戦略をとった。その意味で、特許化されていない成果の公表は差し控えている。国際特許は9件



出しており、国内特許も12件出願している。国内外の学会などでの発表件数は、国際発表12
件、国内発表11件を数える。(平成18年4月20日時点)

平成17年6月にフランスで開催された国際的な航空機関係の祭典であるパリエアシヨーや、平
成18年2月にシンガポールで開催された海外貿易会議(航空機)にてボスター展示することで海
外に向けた発信を行っている。また、平成17年9月にドイツで開催された国際エアブリージン
グ.エンジン学会(1SOABE : 1nternational society of Air-breathing Engines)において、招待講
演として本研究開発プロジェクトを海外に向けてアピールした。
今後も国際特許を積的に出願していくとともに、学会等を通じて成果の普及をはかる。特許お

よぴ学会発表のりストを添付資料に示す。また、新聞等の報道件数は3件である。

②第3期
平成 19年4月に」AXA にて開催された航空宇宙学会の年次総会、事業者の技術報(図Ⅲ1.4(2)ー

1)にて、研究開発成果を発表した。平成20年10月に東京で開催された IGT(国際ガスタービン会
議および平成20年10月に横浜で開催の日本航空宇宙工業会主催の国際航空宇宙展にて、エコエン
ジンのモックァップ模型(図11Π.4(2)-2)を展示しアピールを行った。平成 23年に開催された
ISOABE(スウェーデン)では招待二演として研究成果を発表、また、毎年、英国、仏国と交互に開
催される世界的な航空宇宙展に、エコエンジンの展示パネルを設置するなど、海外ヘ向けた情報発
信を実施した。

1 1
11

和文

図Ⅲ1.4(2)-1

^.'^.

星

英文

事業者の技術報

図Ⅲ1.4(2)-2 エコエンジンモックァップ模型
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2 研究開発項目毎の成果
2.1 第2期成果

第2期の研究開発項目である以下について成果を示す。
0直接運航費用低減技術
》シンプル・高能化設計技術

・ファン部

・圧縮機部
・タービン部

》インテリジェント化技術

0環境適応技術
》シンプル低騒音化技術
》シンプル低NOX燃焼技術

0エンジンシステム技術
》目標エンジン基本設計
》市場動向調査

》技術動向調査

2.1.1 直接運航費用低減技術
2.1.1.1 シンプル・高性能化設計技術

①ファン部
高流量化・ハブ側高圧力比化ファン部の空力性能については、低圧圧縮機部分の段数・部品

点数削減を実現するために、ファン動翼の内径側前縁を上流側に大きく張り出して遠心力効果
高流 化と高効でハブ側圧力比を高められるゼロハブファンのコンセプトを考案した。また、

率を両立することにより、ファン外径を下げ軽量化/高性能化をはかる。インレットディス
トーション(エンジン入り口の空気の乱れ)や経年劣化に対して十分な安定作を確保するた

めに必要なサージ余裕を考慮した。空カリグ試験を実施した結果、従来のファンよりも5%程

度の高流量で全体圧力比1.62、ハブ側圧力比1.65 を達成し目標値を達成した。

空気流れ

ファン動駕

(18枚)
統合OGV
(45枚)

排

Cつ
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(a)ゼロハブファン供試体と写真
図Ⅲ2.1.1.1(1)-1 ゼロハブファン



1.2

1.0

0.6

正100%回転

修正97.5%回転

修正95%回転

正92.5%回転

修正90%回転

修正85寓回転

修正80%回転

修正7フ.5%回転

修正75X回転

修正72.5%回転

修正70X回転

修正60%回転
0.4

(b)ゼロハブファン試験結果
図Ⅲ2.1.1.1(1)-1 ゼロハブファン

また、構造として統合OGVを採用した。シンプル低騒音化技術の研究成果を反映して翼形
状はファン騒音低減と空力性能向上に優位なスイープおよびりーンを適用し、ファンフレーム
のストラットとしての構造部材も兼ねるため、その強度も成立するようにした。特に、高流量、

ハブ側の高圧力比動翼を適用した場合、統合OGVのハブ側流入マッハ数が高くなるため、ス
イープ形状はこの高マッハ数にも対応できる。図Ⅲ2.1.1.1(1)-2 に統合OGV形状を示す。翼
形状にはファン騒音低減と空力性能向上のためスィープやりーンを適用しており、スィープや
リーンを同時併用での統合OGVは、世界で初めてのエンジン構造である。 OGVはファン
ケースとインナーフレームに対してボルトで結合され、ファンケースとエンジンコア部の間の

荷重を支えている。 OGVのスイープ角度、リーン角度、翼厚みなどの翼形状パラメータは、
騒音能、空力性能、エンジン剛性が両立するように空力解析とエンジン剛性解析をもとに選
定された。図Ⅲ2.1.1.1(1)-3 にエンジン剛性解析モデルを示す。有限要素法によりエンジン全
体剛性解析を実施し、統合OGVは構造部材として充分な強度を持つことを確認しナニ。

ファンケース

0.2

0.0

0.0

修正30%回転

0.2

修正102%回転

0.80.60.4

ファン郁入口修正流量ノ設計修正流量

統合OGV (45枚)

ファンフレーム

^

＼

ストラット(8本)

統合OGVはファン静
翼としてだけではな

<、構造部材としての

機能を持つ。45 枚の統

合OGVと下流側にあ

る 8 本のストラットに

より、ファンケースと

ファンフレームは構造

的に結合されている。
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図Ⅲ2.1.1.1(1)-2 統合OGV構造

ぜ、

図Ⅲ2.1.1.1(1)-3 エンジン全体剛性解析モデル

有限要素法によりエンジン全体 11性解析を実施し、統合OGVは構造部材として充分な強
度を持つことを確認した。
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②圧縮機部
<目的・目標・狙い>

荷多段圧縮機については、エンジン基本設計と連携しながら、海外技術と差別化できる官

圧縮機性能仕様および概略構造を設定しナこ。すなわち、直接運航費用の低減目標を実現するた
めのエンジン基本サイクルを検討した結果、圧縮機部では圧力比12以上を6段で達成するシ

ンプル化構造設計技術が必要であることが判った。従って、現状の世界技術レベルでは10~
12段かかる段数を削減して、段数を約半分に減らせる空力負荷増大(高負荷化)を目標仕様
とした。空力負荷増大と性能維持を両立するには、 CFD解析を駆使した高荷設計技術が
必要となる。この技術を実証するための多段圧縮機を設計し、性能試験を実施しナニ。
更に小型エンジンでは、種々のスケール効果を考慮する必要がある。中でも特に翼高さの低

くなる圧縮機後段における動舞先端隙間の相対的な増大に伴う翼先端隙間流れを抑制すること
で、エンジンの広作動域を確保できる高性能化技術が重要となる。この課題を解決するため、

図Ⅲ2.1.1.1(2)-1 に示すように、翼列内の空気の圧縮を従来のような流れの転向によらずに軸
流速度の減速によって実現する、世界に例の無いディフューザパッセージ動翼コンセプトを独
自に考案した。これにより動堤の正圧面から負圧面に流れる翼先端隙間流れを低減し、シンプ
ル化のための段数削減(高負荷化)によるストール発生を抑制しナこ。
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また、直接運航費用削減のためには、製造コスト、整備コストの削減が必要である。本研究
開発では、製造コスト削減として LFW (Linear Friction welding :線形摩擦接合)

＼

ディフューザパッセージ動翼の性能実
ディフューザパッセージ(DP)の直線翼列による風洞試験を実施し,基本的な圧力上昇能

力を確認した。次に、 DP 動翼と従来((onV印tional:以下,(NV と呼ぶ)動翼の回転環境に
おける性能を比較するため,回転翼列試験機を製作した。高負荷多段圧縮機の後段を模擬した
1.5 段(スワール発生用案内翼十動翼+静翼)形態であり、互いに同一の設計空力負荷に
設定した。スケールを大きくして詳細な計測ができるように、空力的な相似性を保ちながら低
速化した。図Ⅲ2.1.1.1(2)-2 に堤列試験機の断面と製作した DP 動堤アッセンブリの外観を示
す。

図Ⅲ2.1.1.1(2)-1 ディフューザパッセージ動翼の概念
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図Ⅲ2.1.1.1(2)-3 に、両動それぞれの入口・出口でのヨーメータの翼高さ方向トラバース
計測による全体性能結果を比較して示す。ここで横軸は動翼入口平均軸流速度を動翼入ロチッ
プ周速で除したものであり、縦軸は動翼での入口全圧に対する静圧上昇を、動翼入口密度と動
駕入ロチップ周速の二乗の積で除して示したものである。各ケースにおいて最も低流側のプ
ロットよりわずかに低い流且で圧縮機全体のストールは発生するが、動翼単体のストール点は、
通常、静圧上昇のピークで定されるので、これに従い同図中に両動翼の失速作動線を記した。

(NV 堤では,翼先端すき間を約 2 倍に拡げると、ストール発生流が大幅に増加する
(ストール余裕が減少する)のに対し、DP 動翼では,ストール発生流量はあまり増加してお
らず、小型化に伴うストール発生を抑制できる技術であるといえる。さらに, DP 動駕のボンピ
ングカーブ(流量一圧力上昇曲線)は,(NV 動翼の力ーブに比ベて、流量の減少に対する圧

力上昇の増加里が大きい(より急しゅんである)。
多段圧縮機の最終段動翼としては、より急しゅんな方が、圧縮機全体の作動線が絞られた際

の圧縮機入口流亙の変化が小さくなり、前段側を絞らなくて済むため好ましい。この観点から
も、DP 動翼を採用することで、高負荷多段圧縮機の空力性能をよりロバスト(翼先端すき間
の増大に対してストール余裕の低下の少ない状態)にできると考えられる。

静翼案内翼静翼.

0.1

案内堤

(b)ディフューザパッセージ動堤列ΦP)①従来型翼列((NV)(案内翼十動翼十静翼)

図Ⅲ2.1.1.1(2)-2 低速回転モデル翼列試験機の断面図

(NV

堤

DP

駕

動翼入口流是係数

(注)チップクリアランスノノ翼'"さ

゛1:通常 DP=22%, CNV= 16

.2:2 倍 DP= 3.8%. CNV=34

,E^1

DP

CNV

2

.

図Ⅲ2.1.1.1(2)-3 DP供試体と試験結果(ディフューザパッセージ動翼ΦP))

DP

CNV

失速竹.動線

失述
CNV通常

地M

失速

CNV2イ音

静j下L昇ヒーク定鞍
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高負荷多段圧縮機の空カリグ試験用供試体の設計・製作では、軸振動解析、強度解析、翼
列・Ξ十測器等の設計・製作を実施した。図Ⅲ2.1.1.1(2)-4 に、製作した口ータ組立外観およぴ

全体組立外観を示す。りグ試験は、より実機エンジンに近い運転環境で性能を取得できる海外
の試験設備を利用して実施した。図皿2.1.1.1(2)-4 に取得した性能マップを示す。設計回転数

で所定の高圧力比を達成できた。また、ディフューザパッセージ動翼の採用により、従来形態
の圧縮機よりもサージマージンを拡大できることを確認した。これにより、 6段で圧力比12
以上の目標を達成でき、段数削減のシンプル化構造設計技術を取得できナこ。

エンジンサイズ試
験の口ータ外

エンジンサイズ多段圧縮機試験結果

図Ⅲ2.1.1.1(2)-4 圧縮機試験結果

さらに低コスト化を狙って部品点数の大幅な削減を実現するため、世界的にも実施例の少な

い全段ブリスク構造(一体構造)を採用し、その製造法として必要となるりニアフりクシヨン
ウエルディング技術を開発した。図Ⅲ2.1.1.1(2)-5 にりニアフりクションウェルディングによ
る接合法の概念図を示す。りニアフりクションウェルディング技術は、部品に力を加えて高速
で摺動させ、摩擦接合させる方法である。従来の方法である素材から削り出して製造する手法
と比ベ、素材そのものの量を削減し、かつ、加工量、加工時間を低減することができ、低コス
ト化が可能となる。ディスクへ模擬翼を接合した状態を図Ⅲ2.1.1.1(2)-6 に示す。模擬ブリス
クの試作により加工、強度上の見通しを得た

エンジンサイズ試
機の全体組立状

1.4

1ユ

+エンジンサイズ多段圧縮

終段に組み込んだ
ディフューザパッ
セージの外観
(出口から眺めた

状態)

0.4

0.2

サージマージンの
拡大を確認

0

0

しd

L ne引 Friction vvelding

加圧、摺

0.2 0.0.60.4

圧縮樋入口修正流量ノ設計流量

加圧

f・

摺動:..

'ニ:

1 1

,゛

静止側

回転側

図Ⅲ2.1.1.1(2)-5 リニアフりクションウェルディング

Ⅲ一18

加圧

原理

一
ノ
一
一

一
ノ
一
一

一
一
.
ノ
一

一
一
一
i

数転

ー
「
「 

1 

1 

一
1 

ー
ー
↓
」
, 

1 

一
1 

1 

敷
"
「 

1 

0 

1 

ー

一
転
一"

"

J
一

ノ
ー
」
一 

1 

」
一 

1 

ー

一
一

.
一

結
一

回
一

一
一

ノ
.

一
一

一

゛

一
一
一

形

↓
1
1
一
ト
ー
ー
J
1
1
J
1
^
一

一
一
一
一
回
一
一

参

一

一
一

一
一

一
一

ー
ー 

L 

1 

1 

L 

1 

ー
ー

一
一

一
一

一
一

J

60

丑
R
出
古
劇
＼
習
R
出

80

j 

'
'



【FW接合部 クラノク発生位屋

小型エコ LFW強度確認用接合
S N O07

図"12.1.1.1(2)-6 疲労試験後の翼形状試験片外観

翼高さの小さい圧縮機後段では、堤先端の磨耗は性能の低下に大きく影響するため、駕先端
に硬質のアブレイシブコーティングを付けて磨耗を防ぐことにより、能劣化を抑えることが
できるとともに、耐摩耗性を向上させることで整備費用の削減にも繋がる。この技術としてマ

イクロスパークコーティング(MS(:Mkro spark (oating)技術の適用性について研究を行っ
た。マイクロスパークコーティング技術は、パルス放電によって電極材料を母材に転移させて

積層することができる高機能低コストコーティング技術である。硬度の高い材料を緻密に積層
させた場合、耐磨耗性に優れたコーティングが実現でき、また、メッキや溶射肉盛りに比ベて
製作工程が簡略化されるため、低コスト化が図れるとともに品質が安定するメリットがある。

(注)材質:で6ん14V

ー＼＼ ＼、

fλ一ー・

図Ⅲ2.1.1.1(2)ーフ MS(コーティング

本研究では、Ti(を付けた場合のアブレシブ性能の確認、また硬い Ti(を付けることによる

疲労(H(F)寿命ヘの影響を調ベた。回転する翼を模擬した Ti(を付けた試験片を、静止
ケーシングを模擬した試験片とハリ合わせてアブレシブ性能を調ベた.翼の腹面に付けた場合

と先端に付けた場合を想定した試験を行った。試験温度は室温、擦動速度は周速 32m/S、切込
み深さは 0.02 肌である。図Ⅲ2.1.1.1(2)-8 に摩耗試験の構成、図Ⅲ2.1.1.1(2)-9 に固定側
の削られた状態を示す。TI(に摩耗は認められず、良好なアブレシブ性を確認できた(翼先端

に付けた場合の方が良い)。次に,実翼の翼先端と先端近くの腹面に Ti(を付け、H(F 寿命を

取得(翼先端での翼弦方向の振動モード)した。Ti(を付けない場合に比ベ、約 13 ~ 19%
強度が低下し、クラックは堤先端近くの腹面で発生した。図Ⅲ2.1.1.1(2)-10 に H(F 試験後の
状態を示す。Ti(が硬いため、耐伸性の低下したことが原因と考えられる。実機の設計時には、
この低下を考慮することが必要であることが分かった

闇^

M血^^.^

Mkr0即且「k cMuno

井止
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削られる倒定伺

UNCON宅1,71写)

Υプレシプコート(TC)

静止ケーシングを槙匿

ιブ==、

向飯力11

図Ⅲ2.1.1.1(2)-8 摩擦試験

回 冥を検摂

先端振幅計測位

(LE)

【.1 賦験前の舛般と形状 {b}試睦後の列観と形状

MSC施工郁

チップ部にMSCを施した圧縮機翼の強度評価試験

図Ⅲ2.1.1.1(2)-10 に H(F 試験後

供体

図Ⅲ2.1.1.1(2)-9 摩擦試験結果

詞紅如のT'コーティングによ0て

削り取られた影状

固定ブロック

^

,Cのコーティング(先端と先端近くの腹面)クラツクの発牛位儷

旧 TIC

コートあり
S/N 047
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(3)タービン
荷段数削減夕ービンの空力性能については、エンジン基本設計と連携して高性能/低コス高

ト/軽化を同時に満足できる高圧夕ービン仕様を検討した結果、目標膨張比3.5以上である
4.0の単段吉圧夕ービンとして性能/構造的に成立する形態を要素仕様に設定した。一方、低
圧夕ービンにっいても同様に、 3段形態で目標膨張比である3.6以上の3.9の要素仕様を設
定した。目標達成のための高圧夕ービンの技課題にっいては、高性能化技術として①高圧
タービン動翼から発生する衝波損失の低減技術、②小型夕ービンでは相対的に増加する動翼
先端間隙漏れ流れの低減技術、③高負荷化による流路面2次流れ強さ増大を防ぐ2次流れ損失
低減技術があげられる。また、④先進単結晶材を適用したシンプルで高性能な冷却造技術、
及び⑤さらなる低コスト化対応に向けた化学蒸着コーティング技術、タービン駕の低コスト製
造法もシンプル化構造設計技術としてあげられ、それぞれの課題に対する技術開発を行った。
低圧夕ービンにつぃては、従来4段必要なものを高性能/低コスト/軽且化のために、従来に

比ベ段数と翼枚数を削減した3段形態で成立させることを要素仕様に設定し、その達成のため
の技術課題として、高性能化技術として①高圧夕ービン動翼から発生する衝撃波が低圧夕ービ
ン翼列との干渉によって生じるインタラクション損失の低減技術、およびシンプル構造化設計
技術として②翼枚数を削減できる高揚力化翼技術を設定し、技術開発を進めナニ。

冷却空気吹き出し孔

(a)高圧夕ービン
タービン空力
高効率の維持と、段数の大幅削減による重量削減並びに低コスト化を目標とし、エンジン基

本設計と連携をとりながら研究開発を実施した。高性能化のために、最新のCFD解析を用い
て3次元設計技術を適用し、.更に、遷音速域での翼面フィルム冷却空気との干渉損失の低減技
術、小型夕ービンで支配的な動翼先端の間隙漏れ流れ低減技術を採用した。

/

先端部で血渦診さを低;

図Ⅲ2.1.1.1(3)-1
高圧夕ービン動堤チップベンド奪

高圧夕ービン動翼の衝撃波損失低減に関しては、翼面からのフィルム冷却空気との干渉に注
目し、 CFD解析を活用して翼面フィルム冷却空気の吹き出し位置を調整することで、約
0.フ%の効率向上が期待できることを確認した。また、先端間隙漏れ流れ低減のために、動翼先
端側で構造上許容できる範囲で翼を湾曲させるチップ・ベンド動翼の検討をCFD解析により
実施し、約 0.フ%の効率改善効果が見込めることを確認できた(図Ⅲ2.1.1.1(3)-1)。さらに、
動翼先端キャビティ内における冷却空気吹き出し位置を従来のものから変更することで先端間
隙漏れ流れの低減がさらに期待できることをC FD解析により確認した(図Ⅲ2.1.1.1(3)-2)。
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従来翼 チップ・ヘ、ンド翼

図Ⅲ2.1.1.1(3)-2
動翼先端キャビティ部の(FD解析
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これら技術について個々にりグ試験で確認を行うとともに、終的に供試体による回転りグ
試験により確認した。高圧夕ービンでは、目標膨張比3.5以上の膨張比を単段で成立させるた
めの高性能化技術として、衝波との干渉損失低減のための冷却孔取適化技術、小型高圧夕ー
ビンの性能を大きく支配する動翼先端間隙漏れ流れ低減技術などを確立し、目標の膨張比3

5を上回る世界レベルの膨張比達成をりグ試験で確認した。(図Ⅲ2.1.1.1(3)-3、-4)

圧夕ービン静

高圧夕ービン動堤

図Ⅲ2.1.1.1(3)-3 供試体断面図およぢりグへの供試体搭載状態

3.4 3.6 4.03β323.0

高圧夕ービン膨張比

目標(設計点)の膨脹比3.5以上をりグ試験で確認

図ln2.1.1.1(3)-4 高圧夕ービン試験結果

タービン冷却
小型エンジンの夕ービン奨では,複雑な冷却方式を避けて、なるべくシンプルな内部構造と

することが望ましい。たとえぱ,従来の夕ービン静翼でよく見られるようにインサートを賀内
部にはめ込んで 2 重構造とすることなどは、堤のサイズが小さい場合には著しく製造を困難に
する。そこで、本研究の一環として小型エンジンの夕ービン静翼の冷却に適した「マルチス
ロット冷却構造」を新たに開発した。図Ⅲ2.1.1.1(3)-5 に示すように,本構造では舞内部に
互い違いに設置されたりブによって、複数のスロットが形成されている。始めに導入口から翼
内部に流入した冷却空気は、各スロットを通過しながら、特に流れの転向部位で高い熱伝達率
を実現して効率的に翼内面を冷却することができる。また、この構造はインサートのように別
部品を組付ける必要がないため、図に示すように翼をスパン方向に湾曲させて積層させるなど
のΞ次元翼型設計に対応することも可能である。

42
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冷却空気乱流促進体

班、＼'ゞー'、、ン
4＼]

⑤鋳造した供試体(a)冷却構造

図Ⅲ2.1.1.1(3)-5 マルチスロット冷却

まず開発の初期段階で実施した基礎的な冷却性能試験で、マルチスロット冷却構造の成立性
にめどが得られた。そこで最終的には図Ⅲ2.1.1.1(3)-6 に示すような実環境を模擬したセク

夕翼列試験装置を用い、実エンジンと同じスケールの冷却堤を供試して冷却能の実証を行っ
た。図中列中央部に配置されているのが、マルチスロット冷却構造をもつ静翼である。図Ⅲ
2.1.1.1(3)-5(b)に供試翼単体の外観を示す。本研究では、当該構造の冷却性能実証とともに、
既存の精密鋳造技術,加工技術による製造性実証も大きな目標のーつであった。駕列試験に供

試する鋳造堤の試作を通じ、図に示すような三次元的な翼型に対応したマルチスロット冷却構
造が、現有の製造技術によって、従来の冷却構造と同等のコストで製造できることが確認され
ナニ。図Ⅲ2.1.1.1(3)-6 に奨列試験で取得した駕平均径断面での冷却効率を示す。冷却効率を設
計と計測値とで比較したグラフを見ると,おおむね設計通りの冷却性能が試験でも得られてい
ることが分かる。

以上の結果から、エコエンジンプロジェクトの一環として開発したマルチスロット造は
雑な冷却方式を適用しにくい小型の夕ービン奨に対しても、従来同等の製造コストで三次元翼
型にも対応できる非常に優れた冷却構造であることが実証された。

ーーー^

^

砂試紡

フィルム冷却性能向上に関しては、 CFD解析を活用し、買面におけるガス流と冷却流の干
渉により生ずる2次渦制御に注目し、フィルム孔の流路拡大部の形状を調整した新型フィルム

孔を設計した(図Ⅲ.2.1.1.1(3)ーフ)。この孔形状を適用した翼型による冷却性能試験を実施し、
フィルム効率で最大 8.5%の向上を実証した(図Ⅲ.2.1.1.3-8)。この新型孔は、従来のフィル
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ム孔に比ベてより3次元的で複雑な孔形状とはなっているが、製造コストとしては従来並みと
なる目処が得られており、また孔周りの応力集中についても従来孔同等であることを解析によ
り確認している。

ノ

ノ

》

.

.

ノ
.

＼

、、

⑤新型断面形状(a)従来型断面形状

従来孔に対し、孔の傾き角を拡がり方向に変化させることにより、

より生じる2次渦を制御するのが新型孔形状の狙い。

図Ⅲ2.1.1.1(3)ーフ従来型フィルム孔と新型フィルム孔との比較
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(C)新型孔の傭瞰

フィルム冷却流と主流の干渉に

ノ

フィルム効串評価領域

(ハッチング内)

Z(スパンで無次元化)

CO01邑nt

日OW

0.3

Z O.2

Pr655Ur6 taP雪

X

(C)新型フィルム効率

図Ⅲ.2.1.1.3-8 従来フィルム孔と新型フィルム孔とのフィルム効率の比較(試験結果)

右図は翼面のフィルム効率(冷却性能)を表しており、色が赤に近い程、効率が良い。横軸(X)は、堤面の
コード方向に対応する。
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(b)新型(a)従来型

図は2次速度ベクトルとフィルム効率コンタを示す。従来孔はフィルム層を壁面から引き離すような2次渦が
発生するのに対し、新型孔は逆にフィルム層を壁面に押し止めるような渦が生じる。

図Ⅲ.2.1.1.1(3)-9

従来フィルム孔と新型フィルム孔との孔下流の流れパターンの比較((FD解析)

フィルム効
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1.0

図Ⅲ.2.1.1.1(3)-9 に示すように、従来のフィルム孔の場合、主流とフィルム空気流が干渉
する部分で、一対の互いに反転する縦渦が形成される。この渦の影響で、フィルム流は壁面か
ら引きはがされ、また同時に側方からは主流の高温ガスが壁面付近ヘ引き込まれていることが

分かる。新型フィルムの場合も同様の縦渦が形成されているが、特筆すべきは渦の向きが従来
孔とは逆になっている点である。この渦の逆転によって、フィルム流は壁面ヘ押し付けられ、

そのまま壁面に沿って側方ヘ引き伸ぱされていることが分かる。こうした渦の逆転効果によっ
て、新型フィルム孔ではフィルム効率が向上していると考えられる。

0.5

0.0

翼壁面

タービン材料
N IMS (独立行政法人物質・材料研究機キ淘と株式会社IH 1が共同で材料開発したTMS

138等は,世界最高レベルのクリープ強度を有する。この実用化に向けて、優れた材料特性
を維持しつつ耐酸化性を高めるとともに、低コスト化を実現するための研究開発を実施した。
まず,低コスト化を実現させるために、以下に示す鋳塊製造、鋳造、熱処理といった素材製

造プロセスの最適化を進めた。

①スクラップ材の再利用技術(鋳塊製造)
②多数取り鋳造技術(鋳造)
③時効熱処理簡略化技術(熱処理)

スクラップ材の再利用技術(鋳塊製造)

原材料コストの低減に大きく寄与するスクラップ材の再利用可否を確認するために、スク
ラップ材成分の定量分析を実施した。スクラップに混入する微量不純物元素の量から、再利用
するスクラップ材の選別と配合比を決め、スクラップと溶解材料との混合した鋳塊および単結
晶素材を製造した。定量分析によって合金成分を確認した結果、成分の偏析は見られず、また
高温特性ヘの影響も認められないことから、スクラップを再利用して素材費をコストダウンす
ることが可能であることを確認しナニ。

多数取り鋳造技術(鋳造)
鋳造工程では、鋳型当たりの翼の製造枚数が多けれぱ、一枚当たりの鋳造コストを低くする

ことができる。一般的な単結晶合金翼鋳造方案に対して,図Ⅲ2.1.1.1(3)-10 に示すように 2
段に翼を取り付け、多数取りできる鋳造方案を提案した。鋳造に先立ち、鋳造シミユレーシヨ
ンを用いて条件の最適化を図っている。鋳造試験をした結果、この低コスト鋳造方案を採用し
た低コスト化が可能であることを確認した。
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図"12.1.1.1(3)-11時効熱処理の影響

二次時効熱処理を無くしても特性を維持できることを明らかにした。また、組織比較を実施し
た結果、二次時効熱処理時間を変化させても組織に大きな違いは見られず,組織評価からも二
次時効熱処理を無くしても特性を維持できることを明らかにした。
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時効熱処理簡略化技術(熱処理)

既存の単結晶合金((MSX-4 など)などは、強度特性を引き出すために、溶体化と一次およ
び二次時効熱処理が必要とされる。低コスト化のためにこの熱処理プロセスを簡略化すること
を目的として、二次時効熱処理を無くした丸棒試験片を製作し、クリープ試験、疲労試験、引
張試験による強度評価と組織評価を行ったところ、二次時効熱処理を無くしても特性を維持で
きることを明らかにした。図Ⅲ2.1.1.1(3)-11 に例としてクリープ特性を示す。
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b)検証実験による

実測値時問(秒)

(①~⑥は、鋳造翼の特定の位置を示す)

(イ)低コスト鋳造方案(ア)シミュレーション結果と実測値

図Ⅲ2.1.1.1(3)-10 シミュレーションによる結果と低コスト鋳造方案

既存の単結晶超合金翼鋳造方案では、翼一段のみ取り付けていたが、鋳造プロセスを最適化するため
鋳造シミュレーションを実施し、賀を二段としてコスト削減に大きく寄与する鋳造方案を提案した。
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以上の鋳塊製造、鋳造、熱処理プロセスの適化により,現有材CMSX-4 と比較してほ
ぼ同等のコストで製造できることを明らかにしナニ。
また、耐酸化性向上に向けて、 NIMSと共同で合金設計プログラムを用いて合金成分変

の材料特性に及ぼす影を評価した。その結果を基に、 TMS138の耐酸化性を改善するた
め、 TMS 1 38にY(イットリウム), C "(クロム)を添加した合金を評価し、これらの成

分添加が耐酸化性向上に有効であることを確認した。以上の結果を基に最適な合金成分とその
変許容範囲を設定しナニ。設定した成分の合金のクリープ強度およぴ疲労強度を確認した。

溶射に代わる TB(トップコートの形成技術として、TB(に適した微細造の付与が可能であ

る郎一PVD ( ElectronBeam-physical vapor Deposition )が広く適用されているが、微細組織
が制御可能でより安価なプロセスとなる可能性のある代替技術として(VD がある。(VD 法によ
るコーティング層の組織制御を行うためには、結晶成長に必要な工才、ルギーの供給が必要であ
る。耐熱性に限界のある金属材料上にセラミックコーティングの結晶成長を可能とするために、

本研究では、部材の限られた部分に大きいエネルギーの供給が可能なレーザ加熱を適用し、TB(
トップコート材料であるイットリア安定化ジルコニアのレーザ(VD によるコーティング形成技
術の複雑な形状を有する賀部品ヘの適用性について研究を行った。
原料として用いた材料は、ジルコニウムおよびイットリウムのジピバロイルメタナト

( dipivaloylmethanate:以下, DPM と呼ぶ)錯体(昭和工株式会社製)である。 DP 錯
体は(VD における金元素の供給ガスとして有用であるが、300゜C付近の低温から熱分解を生
じるため、原料の温度管理に十分な注意を払う必要がある。(VD の原料ガスの供給は、2 種類
の DPM 原料をアルゴンでキャリーして混合したガスと酸素とを同軸の 2 重円筒ノズルで反応

容器内に入しナニ。

基材としてアルミナイズ層を形成したニッケル基合金のボタン型試験片を用いて、YSZ コー
ティング形成試験を行.い、柱状晶のコーティング形成条件の検討を行った。
ニッケル基合金のアルミナイズ表面上に形成した TB(層のはく離を防止するために、基材は

大気中で予備酸化処理を行った。コーティング形成パラメータとして、レーザ出力,原料ガス

流,反応圧力,原料ガスノズルと基材との距離について検討を行い、コーティング表面に
TB(コーティングとして望ましい柱状晶の成長を示すファセットを形成する条件を見いだした
(図Ⅲ2.1.1.1(3)-12)。ボタン型試験片ヘのコーティング試験で得られたコーティング形成

条件によって、タービン動翼部材ヘの TB(形成試験を行い、複雑な三次元曲面形状の夕ービン

部材全面へコーティングの形成が可能であることを確認した。
コーティング形成は、原料ガスノズルに対して部材を移動させて逐次反応を行い、翼全面ヘ

の形成を行った(図Ⅲ2.1.1.1(3)-13)。翼面上に形成されたコーティングの組織には、ファ
セットがはっきり確認できる部分と、アモルファス状のコーティングとなっている部分が見ら
れた。アモルファス状の組織が見られる部分は、レーザ照射の中心から離れた部位で、エネル
ギー供給が結晶成長を生じるのに不十分であったためと考えられる。翼の全面にわたって望ま
しい組織のコーティングを形成するためには、原料ガスの供給とあわせて必要かつ十分な面積
に十分なエネルギーを供給する技術の確立が必要である。

図Ⅲ2.1.1.1(3)-12
レーザ(VD で得られた

YSZ コーティングの表面

10μ面
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図Ⅲ2.1.1.1(3)-13

レーザ(VD で舞面に YSZ コー

ティングを形成した夕ービン動翼



(b)低圧夕ービン

高圧夕ービンの高荷化に伴う大きなスワールを有効に活用し、かつ高圧夕ービン動買から
の衝波とのインタラクション損失を低減させるため、低圧夕ービンを高圧夕ービンと逆方向
に回転させるカウンターローテーション化を検討した。図Ⅲ2.1.1.1(3)-14 にカウンターロー
テーションの概念図を示す。高負荷化に伴い、高圧夕ービンのマッハ数も高くなるため衝波
が発生し、これが低圧夕ービンと干渉して損失を生じさせるため、衝波を低減できる高圧
タービン翼形状を適用するとともに低圧夕ービン初段静翼での損失低減によって、高負荷化が
実現でき、段数削減が可能となる。
単段高圧夕ービンと低圧夕ービン初段静翼を組み合わせた非定常多段CFD解析を実施し低

圧夕ービン初段静翼の損失低減を見込めることが確認できた。 CFD解析結果を基に高圧夕ー
ビンと初段低圧夕ービン静翼を組み合わせた回転りグ試験を行い、カウンターローテーション

高圧/低圧夕ービン形態を採用することで、低圧夕ービン全体効率で約0.8PtS向上することを
試験で確認した。図Ⅲ2.1.1.1(3)-15 に低圧夕ービン初段静翼の結果を示す。

また、翼枚数削減による重量低減、整備費用低減を狙った高揚力化翼技術では、従来の低圧
タービン翼の揚力係数をさらに10%高めた形態での低速回転試験を実施し、約0.3%効率を向上
できることを確認した。これにより、約 10%の堤枚数削減が見込まれるシンプル化構造設計技
術を取得した。(図Ⅲ2.1.1.1(3)-16)

高空での低レイノルズ数での性能向上技術として、高揚力低圧夕ービン動翼に乱流促進ステップ
を適用し、低レイノルズ数領域において翼面に発生する剥離泡サイズを低減する効果(翼形状
ロス低減効果)をりグ試験で確認するとともに 0.3%の効率向上を確認した。(図Ⅲ2.1.1.1(3)ー
17)

高圧夕ービン

ヘ

低圧夕ービン

ヘ

同一回転方向
(従来)

図Ⅲ2.1.1.1(3)-14 カウンターローテーション概念図

同圧夕ービン

高圧夕ービン高負荷
出ロスワール大

低圧夕ービン

y
厶

カウンターローテーション
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回転

高圧夕ービン
動貿

同回転形態低圧夕ーヒ》初段静翼

低圧系回転

ーーー↓・

回

高圧夕ービン
駕

低圧系回転

.ーー"邪"

同回転形態

:カウンターロ^三aン形態

CFD解析結果;高圧夕ービン
動翼ウェーク伝播の様子

図Ⅲ2.1.1.1(3)-15

0.70

比流量

低圧夕ービン初^翼

試験

ロス係数

低圧夕ービン初段静糞ロス分布

リグ試験により、カウンターローテーション化

によって低圧夕ービン初段静翼ロス低減を確認

=低圧夕ービン全体効率で約0.8PtS向上

CFD

低圧夕ービン初段静堤

高揚力低圧夕ービン動堤 0.600.50

翼枚数を 10%削減した高揚力化設計で、03%

の効率向上をりグ試験で確認。

図Ⅲ2.1.1.1(3)-16
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乱流促進ステウプなし

乱流促進ス〒ツプあり

乱流促進ステウプ位置

0%

前繰

遷移促進

泡サイ;写氏減
形挽コス低

20%

翼面マッハ数分布(CFD結果)
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乱流促進ステワ゜を設けることで、低レイノルズ数域(高空時)で、03%の
効率向上をりグ試験で確認した。

剥泡サイズ低

200%

ツ0 コード

翼背面マッハ数分布(試験結果)
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図Ⅲ2.1.1.1(3)-17
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2.1.1.2 インテリジェント化技術

航空機用エンジンでは、定期的に点検を行い機器の状態を監視し不適合があれぱ整備するオン・コ
ンディション備方式が適用されている。更なるエンジン整備費用低減のためには、運航信頼性を維
持しつつ、適切な整備計画、部品補給計画を策定するために的確なエンジン状態の情報が必要である。
このためには、エンジンの性能劣化の傾向を把握して整備の必要な部位を早期に絞り込む技術を低コ
ストで実現することが課題である。

性能劣化の評価手法として、重回帰分析により運転条件及び計測データのノイズの影響を除去して
エンジン全体性能劣化を評価する方法がある。しかしこの方法ではエンジン全体性能の劣化は把握で
きるが、劣化部位・故障部位の識別ができないため、エンジンサイクルモデルを逆解析することに
よって異常を起こした部位が特定できる方法を採用した。図Ⅲ2.1.1.2-1 にインテリジェント化による
ヘルスモニタリングの概念図を示す。

従来は主として温度で
制限し、全体を分解整備

ヘJレス

モニタリング

転
御用センサーで計測したエンジン状態によ

り各モジュールの劣化・異常を特定

制御用
温塵センサ

ECU

モニタリング
コンピュータ

制御用
圧カセンサ

ECU

Un北

FMU

F"Ⅱ.フ"ユエー,

Electronic contr01

FuelMetering unit

(1)低コストモニタリングセンサおよび低コストECU
タービン動翼の表面温度を計測するモニタリングセンサの低コスト化技術の開発を行った。信号処

理装置を温度の低いファンケースに搭載した構成(図Ⅲ2.1.1.2-2)とすることで、小型・高機能で安
価な素子の採用が可能となる。採用した素子は、 1チップで、信号の増幅率の調整機能、および光の
強度から温度換算するためのデジタル処理機能を有する。これにより回路を簡素化し製造コストを低
減するとともに、従来は調整抵抗の付け替え等によって合わせ込んでいた増幅率調整をソフトウエア
のパラメータで変更可能とし、その調整作業コストの低減も可能とした。ただし、ファンケースまで
光ファイバを纏装するため曲げ半径の小さい細径光ファイバを採用する必要があり、かつ性能要求を
満足するために光ファイバの伝送損失の温度依存性を抑える必要がある。このため、被覆材料の変更
による温度環境特性の改善を実施し(図Ⅲ2.1.1.2-3、図Ⅲ2.1.1.2-4)、細径光ファイバ実用化の見通
しを得た。その他、光ファイバとフォトダイオードを一体化した光コネクタを開発した。また一体化
したコネクタの要素試験を実施し、フォトダイオードの受光感度に温度依存性があるものの、従来技
術により温度補正が可能である。これらの低コスト化技術により、コストは従来の約2/'3となる見
通しを得ナニ。

タービ'
温度センサ

図Ⅲ2.1.1.2-1 インテリジェント化(ヘルスモニタリング)の概要

エンジン全体整計画の最適化

...
.

センサ・プロー

/き1
'2.3 糾

一゛

故射光

センサー・プローブによる

タービン動駕温度モニタ

.翼面温度の直接計激従剰劫ス・から推却

=制限制御により高価な動翼を保護

.全ブレード温度のモニタリング

=冷却異常の検処整情報の提供

.温度向予測+劣化診断から大推力を予

=整備時期の推定

.1 2 (熊】f 弘 .>メンテナンス費用の剛減
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ECU
号処理

ユニツト

フアン

ケース

光コネクタ

図Ⅲ2.1.1.2-2 低コストモニタリングセンサ

信号処理装置を温度の低いファンケースに

搭載した構成とすることで、小型・高機能

で安価な素子の採用が可能となる。

ーーーーーーーーーーーーーーーーー、、、
光ファイバ

フ゜ローフ

ーー、1-ーー下一ーー1-ーー T -ーー1-ーー T -ーー1-ーー T -ーー1-ーー

特性改善

受光部

発光部

次に低コスト E(U について、本インテリジェント化システムを構成する E(U(Electrical (ontr01
Unit)は、通常のエンジン制御用だけでなくモデルベースドモニタリング用の入力も必要となるため、
回路規模およぴプリント基板やケーシングのサイズが大きくなりコストが増加する。コスト低減のた
めには、従来の E(U ハードウェアよりも少ない部品点数で回路を実現することが必要である。そこで、
複数の電子部品で構成されていたアナログ信号処理回路を1チップ化することによって実現した。1
チップ化には、多機能電子部品である M(U(Micro (ontr011er unit)とアナログ印GA(Field

Programmable Gate Array)を E(U に適用した。 M(U は(PU と Memory、入出力信号処理機能などを 1
チップに内蔵した製品である。アナログFPGAは、オペアンプやコンパレータを含むアナログ回路ブ
ロックを複数搭載し、ブロック間の配線や利得を可変にした製品である。図Ⅲ2.1.1.2-5に多機能電子
部品による部品点数の削減効果を示す。これにより、製造コスト、実装面積を約1/2に低減すること
が可能となる。

また、 M(U およびアナログFPGAの評価用基板を試作し、個別に試験を行い(図皿2.1.1.2-6)、これ
らの素子のE(Uヘの適用技術について確認した。アナログ印6Aの要素試験では、温度センサ信号、位
置センサ信号、アクチュエータ出力信号などの入出力信号処理回路について、エンジンを制御するた
めに十分な信号処理精度、線形性、応答性をもっていることを確認した。M(Uの要素試験では、メモリ

光ファイバー 恒温槽

-60 -40 -20 0 20 40 60 80 100 120 140

周囲温度[゜C]

恒温槽内

光ファイバ

図Ⅲ2.1.1.2-3 光ファイバ温度境特性の改善結果

光ファイバの被覆材料の変更により温度環

境特性が改善された。

H15供試品

H16供試品

要求温度範囲・1・・・÷・・十・・
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図Ⅲ2.1.1.2-4 モニタリングセンサ光ファイバ単体試験風景

細径光ファイバの伝送損失の温度依存性を抑えるため、被覆材料の変更による温度環境
特性の改善を実施し、細径光ファイバ実用化の見通しを得た。
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アクセス機能、演算機能、タイマ 1込み機能、A/D 変換機能に代表される入力信号処理機能、出力信

号処理機能などについて検証を実施し、E(U に課せられる要求性能を満足していることを確認した。
また、合試験では、同時に多数の信号処理を実施しても、処理時間ヘの影響はなく、各機能に作動
不良や計測精度の低下が発生しないことを確認した。以上の結果から、本成で E(U として期待され
る基本能力を満足することを検証することができた。

区国
回回回回回
[霊]回回[霊][愛]匿]
匝]回回回厘]回
巨]回回厘]回回巨]国

多機能子部品採用前

ディリ,ル藁師昆

巨]国圧ヨ国国匹]巨]国
圧]国巨]ロロ巨]国区
[ヨ区国国Eヨ国国国
圃西西圃圃圃国
匪釘圧到匪羽回回囲国

フナログ孤回卦

国
^①^②
ιmtr01 」ル

多機能子部品採用後

,面面面箇島

ディジタル藁凹昆

図Ⅲ2.1.1.2-5 多機能電子部品による部品点数の削減.効果

團匝]匪]回匝]
匝1匪]厘]匝]
麿]圃圃圃圃圃
匿刃^^囲国

試作した E(U

多機能電子部品

評価用基板

図Ⅲ2.1.1.2-6

多機能電子部品評価用基板と多機能電子部品内アクチュエータ制御機能評価用基板

MCUおよびアナログFPGAの評価用基板を試作し、メモリアクセス機能・演算機能
入出力信号処理機能・アクチュエータ制御機能等の各機能について個別に試験を行い、
これらの素子のECUヘの適用技術について確認した。

②性能劣化評価方法

本方法は、環境適合型次世代超音速推進システムの研究開発(ESPR)プロジェクトにおいて開
発した方法を基本としている。一般に、エンジンのモジュール特性X(ファン断熱効率ηFAN、ファン
流白係数WCFAN 等)のある基準状態XB (例えぱ、 New and (1ean な Standard Engine)からのずれ△X

アクチュエータ制御機能

評価用基板

".
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と、センサ計測値Z(古圧系回転数Ng、排気ガス温度EGT等)の基準状態ZBからのずれ△Zとの関係
は、式Ⅲ2.1.1.2-1 によって表される。

/ムNg
ムΞG7

/

ムニ8

ムニ9

、

(式Ⅲ2.1.1.2-1)

式Ⅲ2.1.1.2-1の感度行列Sは次のようにして求める。まず、エンジンのモジュール特性Xが基準状
態XBであるとしてエンジンサイクル計算を行い、計測する物理量の基準状態ZBを求める。次に、

ファン断熱効率ηFANが基準状態よりも1%高く、他のモジュール特性は基準状態XBであるとして工
ンジンサイクル計算を行い、計測する物理量Z を求める。これらから、 aNg/aηFAN、 aEGT/aη

azlo /a ηFANが次のようにして求まる。FAN、 、

..。・(..。).Ⅳ8-N8β aΞGr ΞGr一ΞG7β

aη灰N 0.010.010.01

同様にして、 1順次個々のモジュール特性を振ってθNg/awcFAN、 aEGT/awcFAN、・・・、 azlo /a
FFLPT を求めていく。

センサ誤差が無い場合は、式Ⅲ2.1.1.2-1より、センサΞ十測値のずれ△Zからモジュール特性のずれ
△X を逆算することが出来る。実際にはノイズ等のセンサ誤差があるため式Ⅲ.2.1.1.2-1を直接解く
と診断誤差が大きいが、重みつき最小二乗法により解を求めれぱ良い診断が行える。
診断対象は、ファン、低圧圧縮機、高圧圧縮機、高圧夕ービン、低圧夕ービンの5つのモジュール

であり、各々の断熱効率と流量係数の二つの特性を診断する。これら10個の特性(5モジュールX
2特性)を診断するため、 10個のセンサを設置する。また各モジュールやセンサの故障診断を的確
に行えるよう故診断指標の検討を行った。モジュールやセンサの故障発生時にはそれらの診断結果
がトレンド成分から急激にずれるため、そのずれ量を故障診断指標と設定した。これらの検討に基づ
き、モデルベースドモニタリングソフトを試作し、飛行条件(高度、機速、大気温度、ファン回転
数)一定という条件下だけでなく、実機運用を想定してこれらの飛行条件を乱数発生的に変化させな
がら、性能劣化評価および故障診断のシミュレーション試験を実施した。本シミュレーションの結果、
各モジュールの性能劣化診断とともに故障診断に対する本モデルベースドモニタリングの有効性が確
認できた。(図Ⅲ2.1.1.2-フ)
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2.1.2 環境適応技術

2.1.2.1 シンプル低騒音化技術

図皿2.1.2.1-1に I CAO (hapter4騒音規制値に対する騒音目標値を示す。横軸は航空機の大
離陸重白、縦軸は三箇所(離陸二箇所、着陸一箇所)の騒音規制点における累騒音レベルを示す。

(hapter4 は2006年1月以降に型式証明申請をした新型機に適用されている騒音規制値で、累積
値が現行の(hapter3 に対し 10dB 下回っている必要がある。本研究開発の騒音目標値は(hapter4-
20dB である。

300

290

280

ChヨPter3

270

CMP伽門

260

CRJ_700△△ CRJ-900 +
MD90/V2500

゜ ERJ145/AE3007A
ERJ135

/AE3007AI0 。 CRJ-200/CF34-3引

PrQiect Tar宮et
250

図Ⅲ2.1.2.1-1 1 CAO (hapter4騒音規制値に対する小型エコエンジンの騒音目標値

最新の小型航空機((R」200,肌」145,肌」135)は図Ⅲ2.1.2.1-1 に示すように(hapter4 に対しー
12dB~-18dB程度の騒音レベルで就航している。最も静かな(R」200用のエンジンには(F34-3B1が

搭載されており、(hapter4 に対し一17.8dB の騒音レベルである。騒音レベルは、小型航空機の機体
性能によっても変るため、実機エンジン開発マージンとして2~3dB を通常、考慮しておく必要もあ

る。(hapter4-20dB の目標を達成するため、(R」200 に対し三点の累積で 5dB の騒音低減(ファン騒
音を 3dB低減、ジェット騒音を 2dB低減)を本研究開発では目指す。図Ⅲ2.1.2.1-1 に示す B7刀は

GE90 (1 995年型式証明取得)を搭載して(hapter4-12.8dB で運行しているが、 2008年就航
予定の新型機 B787 の目標は(hapter4-16dB 程度で、(hapter4 に対するマージン差は 3.2dB であり、
本研究開発の5dBの騒音低減はこれを越えるレベルである。

図Ⅲ2.1.2.1-2 に現状のエンジン断面図を示す。従来のエンジンのファン部は、 V2500 エンジンに
代表されるように動翼、出口案内静翼(OGV)およびフレーム/ストラットから構成されている。
図Ⅲ2.1.2.1-3 にそのファン部の構造(低コスト化/軽量化)と低騒音化の両立を図る上での要

求と課題を示す。低コスト化/軽量化のため、出口案内静堤とフレーム/ストラットを一体化した統
合OGVを採用して部品点数を削減するとともに動堤と統合OGVの軸間隔を短縮することが望ま
れる。性能上の観点でも軸間隔を短縮することが好ましい。一方、低騒音化には、統合OGVの枚
数は極力多く、軸間隔は極力長い方が良いので、構造・空力面からの要求を優先すると騒音レベル
を増大させてしまう。そのため、統合OGVを半径方向と周方向に傾斜させるスイープ・リーン形
状とすることで、軸間隔をできるだけ短くしながら騒音低減をはかることができる。しかし、これ
は強度部材としての剛性を低下させるため、構造と空力の両面で成立させることが課題である。他
機種エンジンである(F34-3B1 や(F34-8 の場合、統合OGV形態であるがスイープ・リーン0GV
は採用されていない。(F34-10 の場合、スイープ・リーン0GVが採用されているが、統合OGV
形態ではない。よって、スイープ・リーンの統合OGVは世界初の技術である。
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ファン動

出口案内静堤(OGV)

フレーム/ストラット

.0力一中"血^

図Ⅲ2.1.2.1-2 V 2500エンジン断面図

統合OGV枚数減

空力負荷大

コモンノズル

スイープ・リーン統合OGV
剛性小

動駕統合OGV間陽小
騒音大

空力

図Ⅲ2.1.2.1-3

構造(低コスト化と軽量化)と低騒音化

の両立を図るうえでの要求と技術課題

本研究では、この(F34-3B1 エンジンの技術レベルを基準として、軽量化と低コスト化を考慮し

つつ、 2.2 印NdB 以上の低騒音化を図り(hapter4 に対し 20 印NdB のマージンを達成する技術を
取得することを目的としている。小型エコエンジンの主要な騒音源はファン騒音とジェット騒音で
あるため、これらの音の低減化が小型エコエンジン全体の低騒音化につながる。そこで、本研究で
ファン騒音とジェット騒音の低減技術の開発を行った。小型エコエンジンで 2.2EPNdB 以上の低減
化を図るうぇで必要十分な各要素の騒音低減量として、ファン騒音で 3 印NdB、ジェット騒音で 2
EPNdB の目標値を設定した。

EPNdB とは、人間の耳ヘの音の聞こえ方の補正と、航空機が頭上を通過する際に不快な音が聞こ
えている時間の補正をした航空機騒音証明で用いられる音の単位のことである。

構造

統合OGV
動奨・統合OGV問隔小

騒音大

OGV枚数増
コスト増

スイープ・リーン統合OGV

圧損増

動翼OGV間隔大
重増

騒音
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(1)ファン騒音低減

ファン動堤は,高い空力性能と低騒音化を併せもつよう(FD ((omputational Fluid Dynamics
計算流体力学)を活用して設計し、ここではスイープ動翼と呼ぶ。比較の対象としてべース動翼
(基準とした(F34-3B1 などに採用されている形状)も設計した。
図Ⅲ2.1.2.1-5 にスイープ動翼とべース動翼の前縁付近での離脱衝波の比較(マッハ数分布)

を示す。スィープ動翼(図Ⅲ2.1.2.1-5 の(a))は低騒音化のためべース動翼(ー(b))より翼先端
側を前方に傾斜させた形状としている。これによって,図Ⅲ2.1.2.1-5(a)に示すように動翼前縁に
生じる離脱衝波を弱めることができ,高回転域でのファン騒音の低減が期待できた。高回転域
(離陸側方でのファン作動域)でのファン騒音は、バズソー音と呼ぱれる成分が支配的で,これは

動翼前縁に生じる離脱衝撃波に起因して発生するものである。すなわち,この衝波を弱めること
でバズソー音の低減を図ることが可能である。スイープ動翼による低騒音化効果を確認するため、
スィープ動翼およぴべース動翼をファン騒音試験機に組み込み、モデル試験を実施しナニ。スイープ
動翼とべース動翼によるファン騒音の比較を図Ⅲ2.1.2.1-6 に示す。横軸はファン動翼回転数、縦
軸は騒音レベルを示す。これらの結果に基づく評価から、スィープ動堤では発生音で 1.3EPNdB の
低騒音化が図られていることを確認できた。

・スイープ・リーン統合OGV

・ファン動翼の形状(スイープ動翼)
・統合OGV枚数適正化

・動堤・統合OGV軸間隔距離

図Ⅲ2.1.2.1-4 低騒音化技術適用箇所

ー'..ー

オ＼
・コアノズルミキサー

離脱衝撃波

図Ⅲ2.1.2.1-5

基本動堤

基本動翼/スイープ動奨とCFD解析による
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スイープ動堤

翼離脱衝撃波の比較



t・'・

(マッハ数分布)

図Ⅲ2.1.2.1-6 基本動駕/スイープ動堤の騒音特性比較

統合 OGV(outlet Guide vane)

統合OGVの枚数、統合OGVと動翼の軸間隔を適正化しつつ、スイープ・リーン設計も適用す
ることにより効率低下なく低コスト化/軽'化/低騒音化を図るインテグレーションの技術開発を

目指した。

スイープ動翼、統合 06V を組み込んだファン騒音試験を実施し、各々による低騒音効果を確認し
た。試験結果からファン騒音の低減目標値に対する累積騒音の評価を図Ⅲ2.1.2.1-7 に示す。具体
的には、スイープ動翼の採用により 1.3dB の騒音低減を確認した。これは動翼前縁に生じる離脱衝
撃波に起因して発生するバズソー音をスイープ化により、この衝撃波を弱めることで低減できたも
のである。スイープ・リーン統合 OGV では、1.3dB の騒音低減を確認し、ファン動翼と OGV との軸
間隔距離の適性化により 1.2dB の騒音低減を確認した。これにより、合計3.8dB の騒音低減を構造
制約のなかで達成することができた。

e0

本

スイーブ動翼

85 卯

ファン回転数囿

カン作域

05 1卯

目標レベル

、、、↑ ldB
①スイープ動駕による13dBの騒音低減
②スイープ・リーン統合OGVによる1.3dBの騒音低減
3軸問隅の拡大(09→13)による1.2dBの騒音低減

③

現状レベル

構造側からの要求

1.0

動翼とOGVの軸間隔/動翼軸コード長

図Ⅲ2.1.2.1-フ

ベース動翼

ファン騒音の低減目標値に対する累積騒音評価
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(2)ジェット騒音低減

ジェット騒音の低減には、エンジン排気ノズル内部上流に混合促進デバイスを装着し、タービン
からの高温高圧ガスとファンからの圧縮空気を排気ノズル内で混合させ、排気ジェットの大速度
を抑える方法が有効とされている。近年、排気ノズルの出口形状をギザギザにしてジェットの混合
を促進させるシェブロンノズルが商業運航されるようになったが、巡航時の推力低下がまだ課題と
して残されている。本研究では、シェブロンノズルに対し、さらに排気ノズル出口形状のシンプル
化を図り、推力を低下させることなくジェット騒音を低減する技術を開発した。

2次渦およぴコア流の
バイファケーション下流
での巻き上がりを弱め
るためノッチミキサーを
改良

0

ノッチミキサー改良形態ノッチミキサー基本形態

図Ⅲ2.1.2.1-8 考案したノッチミキサー

従来、ジェット騒音低減のためには、排気部を覆うコモンノズルが用いられてきており、ノズル
内部には口ーブ形状のミキサーが装される場合もある。最近になって、セパレートノズルのまま
コアノズルにギザギザをつけたシェブロンノズルが登場している。そこで本研究開発では、シェブ
ロンノズルと同様にコアノズルに装着する単純構造ミキサーにより排気の混合を促進し減速するこ
とで低騒音化をはかる技術開発を目指した。

図Ⅲ2.1.2.1-8 に独自に低騒音化設計したノッチノズルを示す。このノッチノズルは、周方向6
か所に三角形状の小型ミキサーを配置したもので、このミキサーにより排気ジェットの混合を促進
して排気ジェット速度を抑え、騒音源の領域を縮小化して低騒音化を図るものである。ノッチの取
り付け位置につぃては、エンジンを機体に搭載するうぇで必要なバイファーケーションからの巻き
上がりを弱め、ミキサーによる混合促進に影響しないように配慮して決められた。

この考案したノッチノズルの効果をCFDで確認した。既に適用されているシェブロンノズルと
比較して、同等の混合促進効果を得られることが判った。また、シェブロンノズルでは推力低下が
見られたが、ノッチノズルでは推力低下が見られなかっナニ。なお、このCFD解析ではJAXAと
株式会社 I H 1 との共同研究として実施された。(図Ⅲ2.1.2.1-9)

排気ジェットの混合を促進

(ジェット騒音は排気速度の8乗に
比例して増大する。エンジンサイクル
を変えずに且つ巡航推カロスを抑制して、
排気を減速することが可能)

ノッチ位置を改良

0

0

ツチ
00,

(算はJ にて施)
0^

尋.3記,

次元化Lた龜方向位置^^

シェブロンミキサー(比較態)
CFDによる混合効率(減速効果)予測(4.5dBのジェット音低報告例あるが、
(混合効率1で検断面内での速度分布は一様巡航時の推カロスが大きいというデメ1ナ外あり)
に減速が進んでいることを意味する)

図Ⅲ2.1.2.1-9 各ノズルの混合効率のC FD結果の比較
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次に、イギリスの無響風洞騒音試験場(Noise Test Facinty of QinetiQ: NTF )でモデル試験
を実施した。ジェット騒音は飛行による影響を受けるので,離陸および着陸時の飛行速度を模擬で
きる風洞において騒音試験を実施する必要がある. NTF では,直径 1.8m の風洞に小型エコエンジ
ンのコアノズル部およぴバイパスノズル部を模擬した約ν5 のスケールのジェット騒音試験機を組
み込み,70~80m/S の飛行速度を模擬することができる.また小型エコエンジンの排気ノズル上流
温度や圧力も模擬することができる。

試験の結果(図Ⅲ2.1.2.1-1の、ノッチノズルは、離陸側方で 1.2 EPNdB,離陸直下で I EPNdB の
低減効果が得られ、離陸時の累では 2.2 印NdB の結果となった。すなわち 2EPNdB 低減目標の
達成を確認できた。

胴体部モデル 排気ノズル

QinetiQ無響風洞試験場

風洞

(直径1.8m)

図Ⅲ2.1.2.1-10 ノズル供試体と無響風洞試験場
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(3)低騒音化技術の総合評価

ファン騒音で 3dB、ジェット騒音で 2dB と個々の騒音源の低減目標を達成することで、プロジェ

クト目標の(hapter4-20dB を達成できたと言えるが、終的には、エンジン搭載の航空機が
(hapter4-20dBを達成できているかどぅかを総合評価した。以下の方法で航空機騒音を換算する。

騒音引'測位置ι A.B.C

離陸,滑走路の離陸1附姑地点から6.5k川の地゛

離陸何ノi.'om線ヒで騒音が最大となる地゛
着陸,滑走路端まで2.okmの地点

小型航空機の離陸着陸時の飛行方式を設定。

推力要求を満足するエンジンの各サイクルを算出。
騒音計測点(離陸側方・離陸直下・着陸直下)に対応する各エンジンサイクル時のフブン
騒音・ジェット騒音を換算(りグ試験データベースに基づき実機相当の騒音にスケール換
算するもの)

機体空力騒音、燃焼器騒音、タービン騒音をエンジンサイクルに基づき予測。(これらの騒
音は着陸時の航空機騒音レベルに若干影響する)

航空機およびエンジン全体騒音を換算。
各計測点における騒音レベルを ICA0規定の手法に従い換算。

4.

Ⅲ一41

なお、現行の航空機の騒音証明時の測定点は、離陸直下(Fly-over;滑走路延長で滑走開始地点
から 650omの地点)、側方(Lateral or sideline;滑走路の中心線から 450m雛れた平行線上で離陸
地点から後方の最大の騒音レベルになる地点),着陸進入直下(A叩roach;滑走路端からその延長線
上で 20oom 離れた地点)の3点であり、各測定点での'空機の騒音測定値がICA0規制値以内に

収まることが要求される。且っ、(hapter4 は離陸直下、側方、着陸進入直下の3箇所の騒音測定値
の累積が基準値の累積に対い0印NdB下回る必要がある。

^

滑走路

C ノノーノ

これまでの研究成果として、ファン騒音で 3.8dB の低減を試験で確認し、ジェット騒音で 2dB の
低減見通しが得られていることから、累積で 5.8dB の騒音低減効果を期待できる。当初設定した
5dB の低減に対し約 ldB 上回る成果であり、開発マージン(2~3dB)を考すれぱ、図Ⅲ2.1.2.1-

12 に示すとおり(hapter4-21dB程度を達成できる見通しである。

KAO AnneX16 Volume l

「゛'゛' (i主)

図Ⅲ2.1.2.1-11

(hapter 3 規制での騒音計測位置( 3 か所)

. 

A 

B 

C

1 

2 

3

5
6



25

20
プロジェクト目標

15

10

5

0

ジエッ

フアン

既存エンジン
(chapter4-17.8dB)

騒音:2dB

3.8dB白

図Ⅲ2.1.2.1-12 低騒音化目標達成見通し

開発マージン
考慮

成果 開発マージン者慮
騒音レベル見通し
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2.1.2.2 シンプル低NO X燃焼技術

I CA0によるNOX排出量の規制は、第2章の図 2-2-2 に示されるように、 1996年適用規
制の20%削減から段階的に強化されており、 2004年適用規制では、 1996年からさらに1
6%の規制強化がなされている。 NOX低減要求は益々強く、航空需要獲得の前提条件となってい
る。したがって、低NOX化の目標値として、運用開始時点でも規制値に対し十分なマージンをも
つことができるように、 1 CA0規制値(2004年適用)1こ対して、-50%とした。通常、直接
運航費用低減を目指す場合、境適応性を犠牲にして低コスト化を図る場合が多いが、本研究開発
では、低コスト化要求を満足すると同時に、境適応性についても現状他機種の最高レベルを上回
る目標を設定している。

1(A0 の排出旦基準は、 LT0 サイクル(Landing/Take-0什(yde)あたりの g/kN (単位推力あたりの
排出量)として規定されている。LT0 サイクルは以下の表により、各飛行モードの累積量として表
される。

NOX生成を抑制するには、空気と燃料の均一な混合気を形成することが必要だが、そのために
は予混合管を設けるなどの手法がとられてきた。一方で、均一な混合気は、低レーティング条件で
は不安定な燃焼を起しやすいという課題もあっナこ。こうした課題解決のために、低NOX燃焼領域
と安定燃焼領域に分け、両領域を作動条件により使い分けるという手法が採られていた。しかし、
この手法も構造の複雑さゆえに、コストと重量の増加を招いていた。
本研究開発では、低NOX化については目標を達成できる可能性のある燃焼器形態として、部分

希薄形態、部分過濃形態および急速混合形態の3つの形態の開発・評価を行っナニ。
拡散燃焼のパイロットと希薄燃焼のメインをーつの噴射弁にコンパクトに組合せた部分希薄形態

(図Ⅲ2.1.2.2-1 左図)、ーつの燃料系統にて燃料過濃状態と燃料希薄状態で燃焼させる部分過j曲形
態(図Ⅲ2.1.2.2-1 中図)、強旋回流の強い乱れで混合促進と再循環流を利用する急速混合形態(図Ⅲ
2.1.2.2-1 右図)、どの形態も予混合管等が不要で単一の噴射弁にて低NOXと安定.,焼性をシンプ
ルな構造で実現可能な燃焼器である。

飛行モード

Idle

Approach
(1imb out

Take-0仟

推力(%)

7

30

85

100

時間(分)

26

4

2.2

0.フ

低NOX化と安定燃焼の両立を狙って、パ
イロット(拡散)とメイン(希簿)を同心
円上に配置

エアブラスト式
燃料ノズル

＼

過濃燃焼

/'

部分霊建髭態

(K印)

低コスト精密僻造
燃焼器パネル

^

低NO X化のために、少ない冷却
空気流量で+分な久性を確保

希釈空気の集中供給により急速に
遇濃燃焼から希燃焼に移行

一短型燃焼器に対応

希薄燃焼

(MHI)

図Ⅲ2.1.2.2-1 各燃焼形態の特徴

燃料/空気の急速混合に
よる低NOX火炎

強旋回流の強せん断流による燃料
ノ空気混合促進領域
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強旋回流により形成される低
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1)部分希薄形態

部分希薄.,焼方式は、単独で使用すると不安定燃焼が発生しやすく、これを回避するにはダブル
アニュラ構造のように安定燃焼に有利なパイロット燃焼領域と組合せることが必要である。本研究
開発では、図Ⅲ2.1.2.2-2 に示すようにパイロット(拡散燃焼方式)とメイン(希薄燃焼方式)を

一本の燃料射弁内に同心円状に配置するハイブリッド燃料射弁を考案し、射弁本数を減らし
て低NOXと安定燃焼を両立するのみでなく、軽量化をも達成できる燃焼器の開発を狙った。

①噴射弁単体燃焼試験

図Ⅲ2.1.2.2-3 に示す部分希薄燃料射弁の開発を実施した。部分希薄燃料噴射弁は、従来の拡

散燃焼をべースとしつつ部分的に希薄燃焼を行う形態である。広い作動範囲で低NOX燃焼性能を
損なうこと無く安定燃焼を可能とするためには、拡散燃焼と希薄燃焼の組合せ形状がボイントにな
る。そこで、スワーラ旋回角度や空気流路形状、,料噴射方法等に関する検討を行い、燃料噴射弁
を試作した。試作した燃料噴射弁について噴試験(図Ⅲ2.1.2.2-4)を行い、フローパターン、燃

料の微粒化、燃料と空気との混合特性を取得した。

処号^奔y^,1スアー::,
N:工化ι、亙僻農m肖一'・,且、 Y.イ

犀.'イ.希奔,同心F: n.卜
'. 、.僻゛Q」弄π,

＼

ノ一

図Ⅲ2.1.2.2-2 部分希薄燃焼器形態のコンセプト

ノ

^

図Ⅲ2.1.2.2-4 噴霧試験

得られた成果を基に燃料噴射弁を改良し、地上火性能やアイドル条件での燃焼効率を取得する
ための低圧燃焼試験を実施した。また、 NOX排出量が増加する高出力条件での燃焼性能を評価す
るために高圧燃焼試験を実施した。これらの単体試験結果から、他の要求仕様を満たしつつNOX
削減目標を達成できる目処を得て、セクタ燃焼器の設計に反映しナニ。

メイン(寺随)

ノノ

図Ⅲ2.1.2.2-3 ハイブリット燃料噴射弁
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②冷却構造試験
冷却構造については、高性能冷却構造として有望な二重壁構造とアングルドエフュージョン構造

について研究を実施した。二重壁構造では連結ピンの形状適化についてCFD解析を用いたパラ
メドノックスタディにより候補形状を絞り込むとともに、候補形状について流体・熱伝連成解析
を実施して壁温分布を予測した。(図Ⅲ2.1.2.2-5)一方、アングルドエフュージョン冷却構造では
候補形態の冷却性能を検証するためテストピースの設計製作を行い、伝熱試験を実施した。(図皿
2.1.2.2-6)また、 C FD解析を用いたパラメトリックスタディにより孔の最適配置について候補形

態を絞り込んだ。(図Ⅲ2。1.2.2-フ)これらの設計データをもとに冷却性能とシンプル構造のトレー
ド・オフ・スタディーを実施し、本燃焼器仕様に適な冷却構造形態として、アングルドエフュー

ジョン冷却造を選定してセクタ燃焼器のライナ壁設計に反映した。

皐tミ涯(仙加')

図Ⅲ2.1.2.2-5

伝熱解析結果、連結ピンとライナ表面の熱流束分布

図Ⅲ2.1.2.2-7 C FD解析結果(伝熱試験と色見本が逆転している)

セクタ燃焼試験

先述の噴射弁単体燃焼試験結果および伝.、冷却試験結果に基づく設計データ、およぴCFD解析
(図Ⅲ2.1.2.2-8)を駆使してセクタ燃焼器を設計・製作し、自社試験設備に搭載して高空着火条件

を含む中圧までの燃焼性能確認試験を実施した。セクタ燃焼試験の結果、プレディフューザ出口の
動圧分布がスワーラからの空気流入特性に強い影響を及ぼすことを突き止め、カウル形状の最適化
を実施した。これにより図Ⅲ2.1.2.2-9 に示すように均一な出口温度分布を満たしつつ、 NO X削
減目標を達成できることを確認した。(図Ⅲ2.1.2.2-10)
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図Ⅲ2.1.2.2-9 出口温度分布計測例

2)部分過濃形態
部分過濃形態燃焼(Rich Burn Quick QU印Ch Lean Burn (ombustion一以下本文中では、 RQ L燃

焼と略す)方式において、希釈域及ぴ二次燃焼域におけるNO"生成を抑制するためには、一次燃焼
域で発生した燃料過濃状態の燃焼ガスと希釈空気を急速かつ均一に混合させることが必要である。

混合を司るのは希釈空気孔のパターン(孔径・孔数・配置等)である。希釈空気流の貫通度や相互

干渉を検討し、混合時間、混合度(均一度)の点で、最適な配置を見出すことが課題である。希釈

空気混合の向上のために、試験や解析等によりNOX 排出旦・出口温度分布を評価し、希釈空気孔

パターンの最適化をはかった。 RQL燃焼方式では、一次,,焼域が燃料過濃状態で燃焼するので、

フィルム冷却や工フュージョン冷却を採用した場合、ライナー壁面近くで、局所的に理論混合比の

混合気を形成し、 NOX生成量が増大する可能性がある。従って、一次燃焼域の冷却方法として、

図Ⅲ2.1.2.2-11 に示すように、ピンフィン・乱流促進体などを冷却通路に配置した2重壁の対流冷

却により、冷却空気が一次燃焼域ヘ流出する量を減少させる方法を採用した。

このような対流冷却方式を適用しつつ、限られた冷却空気流量で燃焼器パネルを冷却し、耐久性を

確保し、さらには、従来型の設計に比ベて、対流部分の熱伝達率を増加させ、冷却効率の向上を図

るため、ピンフィンの配置改善・乱流促進体の効果的利用をはかった。

以上に従い、実施したRQ L燃焼器設計システムの設計結果を図Ⅲ2.1.2.2-12 に示す。燃料ノズ

ルについては、ほとんどの部品を鋳造で製造可能なシンプルな構造設計とした。燃焼器パネルにつ

いても、精密鋳造化による製造コスト低減が達成可能な設計を実現した。また、冷却性能向上の効

果の活用として、パネルの流れ方向長さを延長し、パネルの枚数を削減することにより、さらなる

コスト低減を実現できた。
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図Ⅲ2.1.2.2-10 NO X排出特性試験結果
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①噴射弁単体試験
安定燃焼と低NOXを両立し、かつ、低コストで製造可能な燃料ノズルの設計・製作を行い、燃

料ノズル単体試験により燃料微粒化特性を評価した。また、試験結果に基づき、燃料ノズルの改良
設計を行い微粒化特性の改善を試みた。図Ⅲ2.1.2.2-13 に、試験結果の概要を示す。微粒化された

燃料の平均粒径は約30μm である。また、改良設計により、主たる燃料の分布範囲である、中心
から10mmの位置近傍で、微粒化特性が改善されていることを確認した。

、

1

＼

図Ⅲ2.1.2.2-12

)
,ノ、'＼

ノ
J

ノーーーーー

、

、

___ー^

/ノー

部分.過濃形態燃焼器システム設計結果

ノ

i

燃料ノズル単体試験噴霧状況可視化写真

ワラ

②燃焼器ライナ単体試験

前項で述ベたとおり、高い冷却性能と製造コスト低減を同時に実現するため、燃焼器ライナには、
乱流促進体付きピンフィン冷却精密鋳造パネルを採用した。まず、乱流促進体による冷却性能に対
する効果を評価するために伝熱モデル試験を実施した。この結果、乱流促進体付きの冷却構造は、
従来の冷却構造に比ベて、 10~20%高い熱伝達率を示すことが確認できた。次に、燃焼器パネ
ルの製造性を確認するために、精密鋳造により実製品の製作を行った。図Ⅲ2.1.2.2-14 に、製造結
果を示す。ピンフィンや乱流促進体等の微細な部分についても問題なく、設計意図通りに製造可能
であることを確認した。さらに、この燃焼器パネル実製品を用いて、冷却性能向上効果を評価した。

(図Ⅲ2.1.2.2-15)
実機パネル
セットアップ状況

赤外線カメラによる
評価:むらなく冷却さ

れていることを確認:・、・:、、、:・'
曳

^温度ξ m1

f
(冷却効率:低)

冒闇刷

20 +初回形

改良形態110

改良形態2
0

-20 -15 -10 -5 0 5 10 15 20

中心からの距[mm]

燃料ノズル単体試験噴霧粒径計測結果

図Ⅲ2.1.2.2-13 燃料ノズル単体試験結果
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図Ⅲ2.1.2.2・14 燃焼器パネノレ製造結果
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(3)セクタ燃焼器試験

上述の燃料ノズル・燃焼器パネルを適用し、さらに、 RQL燃焼器システムとして開発仕様を満

足することを確認するためセクタ燃焼器試作し試験を行った。図Ⅲ2.1.2.2-16 に製作したセクタ,、

焼器試験装置及びセクタ燃焼器りグを示す。図Ⅲ2.1.2.2-17 に示す通りNOX削減目標を満足して

いることを確認した。

図Ⅲ2.1.2.2-16 燃焼器試験装置及ぴセクタ燃焼器図Ⅲ2.1.2.2-17

3)急速混合形態

急速混合形態では、 NOX低減のため、燃料噴射直後に素早く空気と燃料を混合することが求め

られる。こうした素早い混合を実現するためには、スワーラからの旋回流と噴霧の相対位置を最適

化することが必要であり、スワーラからの強旋回流の形成状態が重要である。このため、.スワーラ

の設計では、空気ボート形状をはじめとするスワーラ各部の形状パラメータのNOXヘの影響を噴

射弁単体試験により調査し、さらにCFD解析を用いてスワーラによるどのようなフローパターン

がNOX低減に有効か評価することで、最適化設計をはかっナニ。また、火炎の安定化には、安定し
た再循環流を形成することが必要である。このためには、スワーラからの旋回流を希釈空気により
サポートするように希釈空気の配置を最適化することが必要となる。スワール流による再循環流の

効果を最大限に活用するため、ライナー組合せ燃焼器試験やCFD解析により、希釈孔の孔径や配

置の最適化をはかった。

①噴射弁単体試験
スワーラの形状パラメータのNOXヘの影響を調査するために噴射弁単体試験を実施した。図Ⅲ

2.1.2.2-18 に、噴射弁単体試験でのスワーラ最適化形状でのNOXの計測結果を示す。図示のよう

に、全試験領域で目標のNOXを下回っており、噴射弁単体試験時点でのNOX目標達成の目処は
得られ、急速混合によるNOX低減効果が確認できた。本試験では、スワーラの様々な形状パラ
メータのNOXに対する影響を評価することで、 NOXに対し、敏感な形状パラメータ、鈍感な形
状パラメータを把握することができ、その後の燃焼器開発のべースデータとなった。
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(2)ライナ組合せ、焼器試験

噴射弁1本と模擬ライナを製作し、ライナと組合せた燃焼器形態にて、燃焼試験を実施した。 C

FD解析結果をもとに、様々な希釈孔配置を供試し、火炎状態なども考し、希釈孔設定の適化
をはかった。一方、噴射弁単体試験結果をもとに設計されたスワーラについても、ライナとの組合

せ状態での改良を行った。こうした試験結果により、 NO X と T H C (Total Hydro (arbon)、 CO
を両立しうるスワーラと希釈空気孔の設定を見出すことができた。調整後のNOXとTHC、 CO

を図Ⅲ2.1.2.2-19 に示す。

2

0.5

③セクタ試験

セクタ燃焼器およびその試験装置を製作し(図N12.1.2.2-2の、自社試験設備による燃焼試験にて、
セクタ燃焼器形態としてのスワーラ、希釈孔設定の調整を実施、燃焼器出口温度分布、高空再火
性能を含めた全体的な燃焼性能の調整を行った。このセクタ燃焼器形態において、目標の低NOX
排出量を確認した。(図Ⅲ2.1.2.2-21)
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④燃焼器形態選定

低NOX燃焼器については、部分希薄、部分過濃、急速混合の3形態について開発を並行して進
め、 JAXA燃焼試験設備による燃焼器形態選定試験によりエンジン用燃焼器の絞込みを行った。
このためには、燃焼器評価手法が必要になるが、評価項目、方法等を決めるため、Ⅱ.4 節に示す燃

焼器連絡会を設置した。燃焼器連絡会での検討内容は、形態絞込みのための①評価項目及ぴ評価式
②.,焼器定試験方法③燃焼器定試験の共通器材、供試体の設計、製作の調整などが行われた。

燃焼器評価項目及び評価式

評価項目としては、空力/燃焼性能、排ガス特性、オペレーション&サポート、重量及ぴコストと
した。空力/燃焼性能として言空再着火、急加減速、燃焼効率、圧力損失、燃焼器出口温度分布、
安定燃焼、燃焼器エンベロープ(サイズ)を、排ガス特性としては I CAO LTO (Landingand
Take0仟(yde)排ガス量を、オペレーシヨン&サボートとして耐久性、信頼性、備コストを評価
対象とした。これら評価項目を組合せた評価式を用いて総合評価点をつける。フライアブルかつ安
価な燃焼器として適な燃焼器形態を選定する客観的な評価を行うため、次の方針で燃焼器評価式
を設定した。各記号、単位、係数を表Ⅲ2.1.2.2-1 に示す。

数値が大きいほど直接運航費用(DOC)の削減率が大きいこと、すなわち、コストパフォー

マンスによりれた燃焼器である。

当該燃焼器は飛行可能なエンジンに対応できることが必要なため、 A, B, E, F, G, H,

゛については要求の値を満足する二とが必須である。

Gの燃焼器エンベロープについては、重旦ペナルティを負うことを前提に外径側ヘはみ出すこ
とは許容する。

総合評価点(DOC削減率[エンジン寄与分])
A X B X E X F X G X H X J X {α I X C+α 2 X D+α 3 X N+β X M+y x p}

評価パラメータ

空力/燃焼性能

高空再着火

急加減速

燃焼効率

圧力損失

燃焼器出口温度

,、焼安定性

エンベロープ

排ガス特性

I CA0規制 H

オペレーション&サボート

耐久性

整備性

重量

イニシヤルコスト

表Ⅲ2.1.2.2-1

記号評価方法

1点または0点

1点または0点

DOCヘの影響評価

DOCヘの影響評価

1点または0点

1点または0点

1点または0点

、焼器評価項目および係数

単位

これらの評価項目を基にして、直接運航費用Φ0(:Direct operating (ost)への貢献度(削減
率)を公平に出して燃焼器形態の絞り込みを行った。その結果、急速混合燃焼形態が選定された。
急速混合燃焼形態はシンプルな構造故に製造コストが掛からず、本研究開発で対象とする小型航空
機には適切な形態と考えられる。(図Ⅲ2.1.2.2-22)また、急速混合形態は燃焼モードの切り替えに

1点または0点

1点または0点

DOCヘの影響評価

DOCヘの影響評価

DOCヘの影響評価

と1ポイント

'dボイント

係数

α1

α2

0.524

-0.087
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よる雑さが無い事や、一般的なライナー壁を使用している事など本研究の開発方針であるシンプ
ル性を有していると言える。

1.0

0.5

田芋気、口合計口燃焼効率圧損口整備コストロ重

0.0

-0.5

-1.0

(5)選定燃焼器のフルアニュラー試験

次に、選定された急速混合燃焼器により、実機形態であるフルアニュラー(環状)の燃焼器試験
を実施した。ドーナツ状のアニュラ供試体、 J AXAの環状燃焼器試験設備を図Ⅲ2.1.2.2-23 に示
す。 NOX排出旦の他、 CO、 THC (未燃炭化水素)、スモークの LT0サイクルでの評価値を図Ⅲ
2.1.2.2-24 に示す。 NO Xは目標とする I CA0規制1値一50%を満足するとともに、他のCO、 T H

C、スモークについても規制値よりも大幅に低減できていることが確認できた。

-1.5

-2.0

図Ⅲ2.1.2.2-22
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フルアニュラ燃焼器試験設備
(JAXA)

急速混合アニュラ供試体と燃焼試験設備
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排ガス分析結果(アニュラ試験)

図Ⅲ2.1.2.2-24 急速混合,焼器のアニュラ試験結果
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2.1.3 エンジンシステム技術

2.1.3、1 目標エンジン基本設計

①エンジン基本構造設計
平成18年度までに、直接運航費用低減技術およぴ環境適応技術の開発で実施された要素設

計結果を反映してエンジン基本造設計を完了した。直接運航費用低減技術の開発で取得され
たシンプル化構造設計技術を適用して、エンジン段数/部品点数を大幅に削減したエンジン構
造を設定できた。図Ⅲ2.1.3.1-1 にエンジンをカットした鳥瞰図を示す。

圧縮機の段数は高負荷化によって現行機種の 14 段から半分以下の 6 段に削減し、ハブ側圧
力比を高くできるゼロハブファンを採用することで低圧圧縮機を無くした構造となっている。
さらに、シンプル低騒音化ファン技術を基に設計された空力形状と、エンジン支持機能を兼ね

備えた統合ファン出口案内翼を採用することによって、フレーム・ストラットを削除した構造
とした。ファン騒音低減のためのファン動静奨軸方向間隔の適化もエンジン構造設計に反映
した。

低NOX燃焼器形態としては研究開発の結果、急速混合形態を選択し、シンプルで低NOX
かつ燃焼安定性に優れた燃料噴射弁形式を採用した。燃焼器ライナには冷却効率に優れ、シン
プルな構造の工フュージョンタイプを採用しナニ。
高圧夕ービン部については高負荷化を図り、単段で膨張比4を達成できる空力・構造形態を

設定できた。低圧夕ービンに関しては、高揚力化を図り、現状の低圧夕ービン翼の揚力係数を

さらに10%高めることにより、約10%の翼枚数削減できる見通しを得た。古圧夕ービンと
低圧夕ービンは、衝撃波によるインタラクションロス低減のため、逆方向に回転させるカウン

タローテーション方式を採用した。

これらの新規開発要素を採用することによって段数はエンジン全体で、現行機種の 21 段か
ら 11 段ヘと約半減させることができた。一方、各要素の高負荷化に伴い、エンジン回転数が
上昇し口ータ.応力が増加した。またカウンタローテーション方式の採用に伴う振動特の変化

によって、エンジン軸振動成立性も非常に厳しくなった。基本設計段階から、エンジン全体を
三次元モデルによる詳細軸振動解析、軽里化設計、高剛性化設計を相当回数繰り返し、一部要
素については空力設計までさかのぼって設計変更を実施することで、最終的に成立解を得るこ
とができた。

図Ⅲ2.1.3.1-1 エンジン鳥瞰図

本図はエンジン鳥瞰を示す。圧縮機は6段、ゼロハブファンを採用することで低圧圧縮
機をなくし、段数、部品点数を大幅に削減した構造となっている。これにともない、エ

ンジン価格27%減、整備費40%減となり、目標価格達成の見通しを得た。
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上記のエンジン基本構造設計結果に基づき、エンジン価格および整備費用を検討した。その

結果、エンジン価格は段数削減効果に加えてコストダウン検討による加工費低減により従来機
種に比ベて27%減となった。整備は段数削減に伴う材料費削減や適切な寿命設計による修
理頻度の低減により従来機種に比ベて40%減となった。図Ⅲ2.1.3.1-2 にエンジン価格の比
較図を、図Ⅲ2.1.3.1-3 に整備費の比較図を示す。

120%

100%

本研究(段數削減+加工削本研究(段數削減効果)既存

図Ⅲ2.1.3.1-2 エンジン価格比較図

本図はエンジン価格の削減効果を示す。段数削減/部品点数削減に加えて加工費削減1
より従来機種に加えて27%減となる。特に圧縮機の段数削減による効果が大きい。

80%

100.0%

80.096

60.0ツ0

フフン

フレーム

圧縮機
燃焼器

圧夕ービン
低圧夕ービン
排気部

40.096

整備費全体

20.0ツ0

見通し既存機種
図Ⅲ2.1.3.1-3 整備費比較図

本図は整備費の削減効果を示す。段数削減/部品点数削減により従来機種に比ベ40%
減となる。材料費の低減と適切な寿命設計による修理頻度の低減の効果が大きい。
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・配管を含むエンジン全部品の3次元モデル化を行い、エンジン基本構造設計において、

組立・備性検討を実施した。図Ⅲ2.1.3.1-4 にエンジン全体3次元モックァップ外観を示す。

補機類は、 LRU (Line Replaceable unit)とも呼ぱれ、定時離発着のため機体搭載状態で30分
以内に取付け取り外しできることを要求されるため、図Ⅲ2.1.3.1-5 に示すように対象補機を
他の補機あるいは配管に干渉することなく取付け取り外しできるように配.した。ボアスコー
プ点検孔の位置は機体搭載状'および工場整備時における作業を考慮する必要があり、図Ⅲ
2.1.3.1-6 に示すモデルを用いて適切な位置を検討した。ファン動賀は鳥吸い込みなどによる
ダメージを受け易いため、機体搭載状態でエンジンインテークからアクセスして短時間に交換
できることが要求され、図Ⅲ2.1.3.1-7 に示す3次元モデルでファン動翼交換時の作業性の確
認も実施した。胴体マウント方式のエンジンでは、左右のエンジンでマウント位置およぴ燃料、

抽気配管の配置が異なる。この相違に対応させるための QE((Q山Ck Engine (hange)と呼ぱれる
左右交換部品が従来機種では1000点近くにのぼり、交換部品組立に約一週間、エンジン取
り卸し/取付けに1日を要している。本エンジンでは、交換部品組立からエンジン取り卸し/
取付けまでを6時間以内で換装作業が完了できるように、図Ⅲ2.1.3.1-8 に示すような3次元
モックァップを用いて部品点数削減検討を実施し、QE(点数を10数点程度まで大幅削減する
ことができた。図Ⅲ2.1.3.1-9 に示すようなエンジンを機体に装着するためのマウントの構造、

抽気、油圧、燃料、制御等の各配線、配管の配を検討した。これらの結果を、適時エアライ
ン/機体メーカに提示して、組立・整備に関する具体的エンジンニーズを把握し、エンジン基
本設計に反映した。

本図は、エンジン全体3次元モックァップの外観である。第2次基本設計ベースで、纏装
管を含むエンジン全部品の3次元モデル化を完了した。本3次元モックァップにより組立
備性を検討した。

図Ⅲ2.1.3.1-4 エンジン全体3次元モックァップ外観
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図Ⅲ2.1.3.1-5 補機取付け取り外し検討結果例

補機の取付け取り外し検討を実施した例である。補機類は、 LRU (Line Replaceable
Unit)とも呼ぱれ、定時離発着のため機体搭載状態で30分以内に取付け取り外しで
きることを要求される。このため、対象補機を他の補機あるいは配管に干渉すること
なく取付け取り外しできることを、 3次元モックァップにより確認した。

発電機

スタータエア供給配管

工場整備時ボアスコープ点検機体搭載状態ボアスコープ点検

(shop vis it Bs b(on wi四 BSD
注) BSI: Bore sC叩e lnspection

図Ⅲ2.1.3.1-6 ボアスコープ点検姿勢検討結果

本図は、機体搭載状態およぴ工場整備時のボアスコープ点検姿勢の検討結果である。点検作業者
負荷のかからない点検姿勢を考慮してボアスコープ点検孔の適正配置を検討した。

順而1
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図Ⅲ2.1.3.1-フファン動翼交換検討結果

本図は、機体搭載状態でのファン動翼交換検討結果である。ファン翼は鳥吸い込みなどによる
ダメージを受けるため、機体搭載状態で短時間に交換できることが求められる。機体搭載状態で
エンジンインテークからアクセスしてファン動堤を交換できることを確認した。

Symmetrical desi套n

曾IH 11and fn111ne

図Ⅲ2.1.3.1-8 左右エンジン交換部品点数の削減検討結果

本図は、左右エンジン交換部品点数の削減検討結果である。胴体マウント方式のエンジンで
は、舞下吊り下げマウント方式エンジンと異なり、左右のエンジンでマウント位置が異なり、
したがって、左右のエンジンで燃料、抽気配管の配置を変更する必要がある。従来機種では、

QE((Quick Engine (hange)と呼ぱれる左右エンジン交換部品点数が 1 000点近くにのぼ
リ、交換部品組立に約一週間、エンジン取り卸し/取付けに1日かかっている。本エンジン形
態では、QE(点数を10数点程度に大幅削減することにより、交換部品組立、エンジン取り卸
し/取付けを合計して6時間以内、エンジン運航が終わって翌朝運航開始されるまでの約6時
間でエンジン換装作業が完了できるように設計した。

勺、、
U

〆

゛
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図Ⅲ2.1.3.1-9 パイロン付きエンジン外部抵抗解析の基本設計ヘの反映

パイロン付きでのエンジン外部抵抗解析を行うことにより、エンジンマウントや客用抽気、油圧

配管、制御配線などをパイロン内ヘ配置する際の指針を得ることが出来る。

②エンジン外部抵抗検討
エンジン基本設計を進めるにあたり、性能、重量、コストについてのトレードオフをエンジ

ン単体ではなく、エンジンナセルまでを含めて行った。この際、飛行時のエンジンナセルの外

部抵抗と推力性能およびナセル重且がトレードオフ出来る技術の構築が必要である。通常、こ
の種の技術は小型模擬エンジンを組み込んだ高価なナセル模型を用いた風洞試験を繰り返して
データを取得していく必要があるが、近年のCFD技術の発達により、コンピュータを用いた
シミュレーションにより風洞試験を代替することが出来るようになってきた。そこで、このC

FD分野で世界的に高い技術を有するdAXAとの共同研究を行った。

①軸対称ナセルのパラメトリックスタディ
エンジンナセルの各部の形状が、エンジン外部抵抗に与える基本的な影響を把握するため、

エンジン本体の作動状態は同一のままで、外部抵抗と重量が異なる軸対称のナセルを数種設計
し、 C F D解析によりパラメトリックスタディを実施した。図Ⅲ2.1.3.1-10 にスタディを行っ
た各ナセル形状の特徴を示す。エンジン外部抵抗ヘの影響を見るために変化させたナセルの形

状パラメータは、①ナセル外径、②ファンダクト流路高さ、③ボートテール角の3種とした。

①のナセル外径については、ファンケース回りに装着する電子制御装(ECU)、マウント、
スラストリバーサの厚みの影を把握する。②のファンダクト流路高さについては、コアケー
ス回りに装着するアクセサリ・ギア・ボックス(AGB)、補機の厚みの影響を把握する。そし

て③のボートテール角については、ナセル全長とのトレードオフデータを把握する(ボート
テール角を浅くすると、エンジンの外部抵抗は減少するが、全長が伸びて重量増となる)。図Ⅲ
2.1.3.1-11 に外部抵抗の予測結果を示す。図からわかるように、軸対称ナセルの外部抵抗ヘの

影響はボートテール角の効果が最も高く、ナセルの重量とのトレードオフを行いながらボート
テール角を極力小さくすれぱエンジン外部抵抗を低減することが出来る。一方、エンジン周り
の補機の設置位置を工夫してナセルのボートテール角を据え置くことが出来れぱ補機厚みの影

響は比較的小さいという知見を得ることが出来た。この成果を、図皿2.1.3.1-12 に示すように、
エンジン基本設計でのエンジン周りの補機の大きさ、配置に反映した。
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名称

ナセル1

ナセル2

1外径

基準

同上

②フフンダクト③ボートテール角

流路幅

5'狭い=速い 11

同上基準

①

ナセル3

図Ⅲ2.1.3.1-10 軸対称ナセルのパラメトリックスタディ項目

エンジンの基本設計を進める上で、エンジンの基本形状や補機の形状の外部抵抗ヘの影響の把
握が必要になる。これらの形状がどの程度外部抵抗に効くかを把握するために、形状パラメー
夕を振ってナセルを設計した。

同上

レ4

3

同上

ナセル5

+30mm

.

1と2の比較

2 と 3、 4と 5の比較

2と 4、 3 と 5の比較

づ→:ル5

広い=遅い

同上

特徴

同上

基準

ナセル1と比較して

0 圧損低い

X 補機のスペースが少な

ナセル2と比較して、

0 抵抗が低い

X 重い

ナセル2と比較して、

0 圧損低い

X 抵抗が高い

ナセル4と比較して、

0 抵抗低い

X 重い

圧損の効果
ボートテール角の効果

外径と圧損の効果

図Ⅲ2.1.3.1-11 軸対称ナセルでのエンジン外部抵抗予測結果(巡航条件)

図Ⅲ2.1.3.1-9 の各ナセルを装着して巡航した場合のエンジン外部抵抗についての予測結果である。
エンジンの作動状態は変わらず、ナセルのみを変えて比較している。縦軸はエンジンが発生した理論
推力を100%とした場合の、各エンジン外部抵抗成分の占める割合を示している。各抵抗の内、
もっともパラメータ変化の効果が著しかったのは、ナセル各部で発生する圧力差に起因して発生する
圧力抵抗であり、ボートテール角を浅くしたナセル2→3や4→5の比較がこれに相当する。
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爵子朱U御奘署

1

カ"ル内補榊輕

図Ⅲ2.1.3.1-12 エンジン外部抵抗を考'したナセルのエンジン基本設計ヘの反映

ボートテール角を浅く維持することが、エンジンの外部抵抗を低減する効果が吉いことから、
ファンケースに装着される電子制御装置の前後方向位置を調整し、また、コアカウル内(下図の青
いカウルで囲まれる空間)に配置されるエンジン補機の配置も調整した。

、、、、、
、ー、

②パイロン付きナセル検討
軸対称ナセルでの検討に続き、パイロンを有するナセルでのエンジン外部抵抗の検討を行っ

た。図Ⅲ2.1.3.1-13 および図Ⅲ2.1.3.1-14 に解析結果を示す。 C FD解析の結果、パイロンを
有する場合に、パイロンとナセルの干渉により軸対称ナセルの場合と比較してエンジンの外部

抵抗が増大する傾向を定量的に見積もることが出来た。

ー,ー゛ーー,ー.ー

図Ⅲ2.1.3.1-13 パイロン付き(FD解析結果(圧力分布)

ナセル外面の圧力分布であり、パイロンの存在によりナセル表面の圧力分布が影響を受けてい
る。計算は宇宙航空研究開発機構(dAXA)にて、並列コンピュータNSⅢを用い実施され
たものである。
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56

図Ⅲ2.1.3.1-14 パイロン付き解析結果(抵抗内訳の軸対称解析との比較)

本図は、パイロンの有無によるエンジン外部抵抗についての予測結果を示しており、エンジンの作
動状態やナセルの形状は変わらず、パイロンの有無のみ変えて比較している。縦軸はエンジンが発生
した理論推力を100%とした場合の、各エンジン外部抵抗成分の占める割合を示している。パイ
ロンとナセルの空力干渉によりエンジンの外部抵抗が増大する傾向が、定量的に予測出来ている。

軸対称

口圧力抵抗

口摩擦抵抗

圧による推力失

ロラム抵抗

パイロン付き
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(3)エンジン仕様目標値の検討
エンジン基本構造設計と連携しながら設定した要素設計仕様およびCFD解析によるエンジ

ン外部抵抗結果に基づいて、燃料消費量を見積もるために50席機の飛行解析を実施した。図
Ⅲ2.1.3.1-15 に仮定した飛行ミッション、図Ⅲ2.1.3.1-16 に飛行距離とペイロードの関係を従
来機種と比較して示す。小型機の飛行ミッションを想定し、通常の離陸~着陸に加えてエアラ

インや機体メーカーで要求される予備燃料分も搭した機体条件で検討を行った。その結果、
従来機種にくらべて取大ペイロード時の飛行距離が 270朏(50okm)ほど延ぴ、燃料消費で比
較すると従来機種にくらべて11%の低減が可能となる見通しを得た。燃料消且軽減には、
高効率化によるエンジン燃費向上およぴシンプル化/段数・部品点数削減による重毘軽減がそ
れぞれ5%程度づつ寄与している。

この燃料消費量11%低減に加えて、(1)節で説明したエンジン価格27%削減、整備費4
0%削減結果により、エンジン寄与分の直接運航費用低減且を評価した。図Ⅲ2.1.3.1-17 に直
接運航費用の内訳を示す。この図は米国運輸局のデータにもとづいた、 50席機の典型的な直
接運航費用の内訳を示したものである。その内訳は、燃料費15%、備費7%、エンジン価
格6%となっており、整備費十エンジン価格の割合が、燃料費の割合と同レベルとなっている
ことに特徴がある。したがって、燃費低減に加えて、段数削減/部品点数削減等のシンプル化

による整備費と価格低減が重要になることがわかる。さらに、直接運航費用においてエンジン
寄与分が29%に相当することもこの図よりわかる。このデータを用いると、燃料消費旦1
1%削減により直接運航費用が1.6%低減できる。さらに、エンジン価格27%削減により直
接運航費用が1.6%低減でき、整備費用40%削減により、 2.8%低減できることがわかる。
これらを合計すると、図Ⅲ2.1.3.1-18 に示すように6.0%の直接運航費用低減となり、エン
ジン寄与分の低減里としては21%で目標15%を十分に上回る見通しが得られナニ。
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図Ⅲ2.1.3.1-15 飛行ミツション

本図は飛行解析において仮定した飛行ミッションである。小型機の飛行ミッションを

想定し、通常の離陸~着陸に加えてエアラインや機体メーカーで要求される予備燃料

分も搭載した機体条件で検討を行った。
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図Ⅲ2.1.3.1-16 飛行距離とペイロードの関係(1nm=1.852km)

本図は飛行距離とペイロードの関係を従来機種と比較して示した結果である。従来機種にくらべ
て最大ペイロード時の飛行距離が 270NMほど延ぴ、燃料消費量にすると11%低減できる見通
しを得た。
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図Ⅲ2.1.3.1-17 直接運航費用の内訳

本図は米国運輸局のデータにもとづいた、 50席機の典型的な直接運航費用の内訳を示した
ものである。エンジン関連費用は全体の29%を占める。その内訳は、燃料費15%、整備
費7%、エンジン価格6%となっており、整備費十エンジン価格の割合が、燃料費の割合と
同レベルとなっていることに特徴がある。したがって、燃費低減に加えて、段数削減/部品
点数削減等のシンプル化による、整備費、価格低減が重要になることがわかる。ちなみに、
長距離機では、燃料費の割合が大きくなり、よって、燃費低減重視の設計となる。
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個別項目低減

現状の見通し

エンジン価格 -27.0%

整備費 -40.6%

燃料消費 -11.0%

直接運航費用低減毘(機体+エンジン全体に対し
て)

直接運航費用低減量(エンジン寄与分)

図Ⅲ2.1.3.1-18 直接運航費用低減量見通し

本表は直接運航費用低減量見通しである。エンジン価格27%、整備費40%、燃料消費旦11%の削

減が可能となり、目標 15%を十分に上回る 21%の直接運航費用低減を達成できる見通しが得ら

れた。

直接運航費用低減

-1.6%

-2.8%

-1.研

-6.0%

-20.フ%
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2.1.3.2 市'・技術向調査

①市場動向調査
①需要予測

民間エンジン国際共同開発で築いた(財)日本航空機エンジン協会の事業ネットワークを取大限

に活用して、図Ⅲ一2.1.3.2-1 に示す世界のエアラインを訪問しながら、需要予測ならぴに二ーズ把

握を行った。要予測調査については、第1期の平成15年度はマクロ的なトップダウン手法で、

第2期ではミクロ的なボトムアップ手法による予測調査を欧米について実施した。このボトムアッ

プ手法では、図Ⅲ一2.1.3.2-2 に示すように、リージョナル機を運航するエアラインから運航路線や
保有機材数等を考慮した上で代表を抽出し、運航地域の GDP(Gross Domestic product 国内総生産)
成長予測と提供座席距離(Available seat Mile: ASM)の成長を回帰予測し、運航形態を考した

上で、この ASM から将来必要機材を割り出した。なお、抽出したエアライン数は、図Ⅲ一2.1.3.2-1

に示す北米12社、欧州11社であり、世界のりージョナル機輸送量の70%ほどをカバーしてい

る。

欧米でのりージョナルジェット機は30年間で5,900機の需要が見込まれ、大きく伸張するのは新

規に投入されている 60席以上の機体である。40-59席の機体は過去に急激に導入された結果、既に

飽和しており数は増である。それでも、代替需要を中心に北米と欧州の将来 50 席機需要は 2005

年から 2034年までの 30年間で約 2,100機(北米 1550機、欧州 550機)、新機体の運航開始が予想

される 2014年から 2034年までの20年間では約 1,850機(北米 1,400機、欧州450機)の需要が予

j則された(図Ⅲ一2.1.3.2-3)。

中国、インド及びアジア諸国のりージョナルジェット機の需要予測を実施した。特に同地域では、

これまでに実施してきた航空データを用いた予測手法では、データの不足やデータの正確度の問題

があり、また爆発的に成長する航空需要に対して過去の歴史的データでは将来予測が難しいと判断

したため、これらの新興アジア地域の需要予測については交通経済学の手法を取り込んだ。図Ⅲ一

2.1.3.2-4に示すように、GDPの将来予測、航空送を含んだすべての輸送機関による都市間の交通

需要量予測、航空機の機関分担率予測、機材カテゴリー別の予測を実施した。特に、二都市間の交

通需要量の予測には、交通経済学で用いられる重カモデル(GravityModeD を活用し、二都市間の
経済力と距離の関係から科学的に需要を導き出した。また、機関分担率の予測では非集計ロジット

モデルを使用し、米国における個人の移動手段の選択モデルを適用した。それらの予測モデルを適

用した結果、アジア地区では 30年間で 1,600機の需要が見込まれた。2020年頃までは 40-59 席と

60席以上の機体はほぼ同じぺースで増加するが、以降は航空需要の増大から運航経済性の観点で50

席機より 60 席機以上の二ーズが増加することが予測される。50 席機の需要は2005年から 2034年

までの 30年間で約400機(中国 216機、インド148機、他)である。また、新機体の運航開始が
予想される 2015年から 2034年までの 20年間では 50 席機は約 300機の需要が予測された(図Ⅲ一

2.1.3.2-5)。

②二ーズ把握

米国と欧州の航空輸送量は順調に回復しているものの、低運賃を武器に参入した口ーコストキャ

リアが市場に浸透し、運航コストの一層の削減が求められている。このような状況の中で、エアラ

インが重要視していることは、信頼性と低整備コストであった。信頼性の向上については、個々の

部品はもちろんのこと、よりエンジン全体に対して求められナニ。整備費コストに関しては、まず両

地域に共通する事柄は、 QE((Quick Engine (hange)キツト左右の共通化であり、現在は左右非
対称のため整備に時問がかかり、且つ左右 2 形態のキットを準備するため費用が高額になる点に大
きな不満が集中していた。

米国においては、整備を外注化するケースが多く、またエンジンの整備契約も PBH (power By
Hour(運航時間あたりあらかじめ整備費用を定めて)が多くなっている。したがって、エンジン
メーカーにとってより重要な課題は、個々の備費用単価では無く、トータルパーケージとしてい

かに単価の安い PBH 契約を結ぶことができるかに変わってきている。もちろん、廉価な契約を結ん

でも整備費用が高額なら、エンジンメーカーは作業=に見合う収入を得られず、持ち出しとなって
しまうことになる。また、エンジンモニタリングの搭載も要請されており、既存のエンジンメー

カー同様にきめの細かいデータを収集し、分析し、エアラインに対策を提案する能力が求められて
いる。

欧州では、環境規制に対する対応が今後非常に重要であるとの意見を得た。この対策の有無が将
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来のエンジン・機体のりセールバリューにも直結する経済的な話であるとの認識であった。特に、

エンジンに対して騒音と排気(CO.)を既存の規制値に対し大幅に改善するよう期待があった。
特に、排気は今後5年から10年にかけて最も重要な問題であるとのことだった。

アジアと中国のエアラインからは、やはり信頼性と整備コストの低減は主要な関心事項であった。

しかし、整備費コストにおける労務費部分は欧米諸国に比ベてウエイトが小さく、整備部品そのも

のが高額であるとして改善を要求された。QE(部品はもちろんのこと、アクセサリー部品について

価格低減の要求があった。
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図Ⅲ2.1.3.2-1 訪問調査エアラインの一覧

北米 12 社、欧州 11 社、中国7社、インド 5 社、インドネシア 5 社、タイ 4 社、マ

レーシア1社、台湾 1社の45社のエアラインを訪問し、各国特有の二ーズを把握する
とともに、将来顧客とし個々のエアラインの経営戦略や経営環境についてなど幅広く
意見を聞くことができた。
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RJ機航
エアライン抽出

去GDPデータ
エアラインのする国)

エアライン別

去ASMデータ

RJ機航に
正路線の抽出

回分析

予モデル構築

北米・欧州地域別
機体数算出

北米(13エアライン)・欧州(10エアライン)の
ターゲットエアラインの出

の占有
北米=94%州=56%

将来GDP予測

図Ⅲ2.1.3.2-2 平成16年度のボトムアップ需要予測の手法

ボトムアップ需要予測手法では北米と欧州について、リージョナル機を運航するエアライン上

位を抽出し、そのエアライン毎の需要予測を積み上げて地域の需要を予測した。特に、

GDP(Gross Domestic product)と ASM (Available seat MHe)の相関関係を回帰分析し、将来

の ASM を予測。それを座席と距離のカテゴリーに配分し、リージョナル・ジェット機の運航実

態を踏まえ、同時に機材の退役予測して必要機材を算出した。

将来ASM予測

休カテゴリー別

生産性の検

路距と座席分布データ

仁

現航休の

退役予測

エアライン別

機体数算出

将来路線距

座別ASM予測
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2mo

RJ60 P上口 1、

小型旦4ξ4^5皇_席口欧

RJ 60 P上J、

口米__"b^~59
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図Ⅲ2.1.3.2-3 平成16年度のボトムアップ調査(北米・欧州の納入機数予j卸D

欧米でのりージョナルジェット機は 30年間で 5,900 機の需要が見込まれ、その中で、将来 50 席

機需要は代替需要を中心に 2005年から 2034年までの 30年間で約 2100 機(北米 1550 機、欧州

550 機)、新機体の運航開始が予想される 2014年から 2034年までの 20年間では約 1850機(北米

1400機、欧州450機)の需要が予測された。
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現機材データで予測できないアジア・中において、交通済学の予測手法を適用

00交遁 r全建粛および航空ノの多謝

①各国における地域造に関
する査・予測

②各国各都市の経済・所得水
準に関する予測

④航空送の予測

【タイ・マレーシア・インドネシア・
シンガポール・台湾・ベトナム】

現地訪問調査

③本調査における要予測対
ODの想定

アジア・中国地区需要予測手法では、航空データに加えて交通経済学の手法を用いた。将来の国
別、地域(中国では省牙11)の GDP(Gross Domestic product)を予測し、そこから重カモデルを用い
て都市間の交通需要量を推計した。さらに、米国の交通移調査データから交通利用者における
航空機利用者のモデルを構築して機関分担率を算出し航空需要を予測した。また、リージョナル
機の適正路線分析を実施し、将来航空需要に対する必要機体数を予測した。

④OD交通(全機関および
空送)の予測【中国・インド】

⑦RJ の材要の予測

図Ⅲ2.1.3.2-4 アジア・中国地区需要予測手法

RJサーどスの留更ι併船仁
廓ずる慰顔査

⑤各国の航空旅客要および
サービスに関する調

小型 RJ

(40 席~59 席)

北米

欧州

中国

インド

東南アジア

合計

⑥リージョナルジェット機が投
入される路線の適正分析

(欧米のRJ 入分析、アジ
アにおけるRJ可能性分析)

食省別GDPからOD交通の予
測(重カモデルを適用)
会米国データから航空分担串設
定(非計ロジットモデル)

尺J旋材霧更
の多剤

会米国データ(距離と需要)
から体のセグメントモデ
ルを構築

2005-2014

アジア地区では30年間で 1,600機の需要が見込まれた。その中で、50席機需要は2005年からの

30年間で約 400 機(中国 216 機、インド 148 機、他)である。また、新機体の運航開始が予想

される 2015年からの20年間では約300機の需要が予測された。さらに、欧米の50席機需要と合

わせると、約2,150機の需要が予測された。
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図Ⅲ2.1.3.2-5 欧米およびアジア地域の需要予測調査納入機体数まとめ

1,15

32

2025-2034

1,65

3

2,49

Total

51

1,54

54

21
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②技術動向

当該エンジン開発においては、その市場競争力を確保するために、技術優位性を確保し、維持す

ることが重要である。そのために、当該エンジンに適用されている諸技術の位性を国際的観点か

ら確認することが求められる。そこで、国内外の航空エンジン要素技術の向を国際学会講演論文

の分析や海外研究機関訪問などにより調査した。欧米で取り組まれている航空エンジン関連の研究

開発プロジェクトとして、米国 U E E T ωltra-E仟icient Engine Techn010gy)の目標を表Ⅲ
2.1.3.2-1 に、欧州 E E F A E (E仟icient and Environmenta11y Friendly Aero Engine)の目標を
表Ⅲ2.1.3.2-2 に示す。これらのプロジェクトにおいても、低NO X化などの境適合性に関する

研究開発が実施されている。国際学会である A S M E (The American society of Mechanical
Engineers)、 A I A A (American lnstitute of Aeronautics and Astronautics)等の文献を入手し
て分析調査した結果、航空エンジンの耐久性向上に関わる伝熱技術に関する研究が最も多く、次い

で低NOX化に関わる燃焼技術関係の研究が多いことが解った。さらに、ヘルスモニタリングに関
わるエンジン制御・診断・計測技術分野の研究が盛んであることも確認した。本事業においてもこ

れらの研究開発に取り組んでいることより、研究開発の方向性は正しいと考えられる。また、これ

らの調査より、当該エンジンへ適用している技術アイデアと競合するものは提示されてないことを

確認した。さらに、小型航空機メーカーのボンバルディア社と小型航空機エンジンのプラット・ア

ンド・ホイットニー・カナダ(PVVC)ネ士を国家的に支援しているカナダ国立研究所等を訪問して意
見交換を行った結果、当該エンジンに適用しようと進めている技術の高さについて十分に評価され、

技術的優位性が確認された。

要素の研究開発動向とは別に、当該エンジンが採用しようとしている要素技術が取新の100席

以下級エンジンに比ベて独自性を有するかの調査を実施した。その結果を表Ⅲ2.1.3.2-3 に示す。

この表において、 CF34- 10は平成16年12月に型式承認を取得し運用を開始したぱかりの

エンジンである。 saM146は平成19年に型式承認取得を目指して現在開発中のエンジンであ

リ、 PVV800は概念検討中のエンジンである。エンジンの全体段数に関して、当該エンジンはC

F34-10やSaM146に比ベて段数が少なく、エンジン価格や整備費用削減の観点で優位性

を確保している。 PVV800と段数は同じであるが、当該エンジンでは減速ギアが無いため、エン
ジン価格や整備費用削減の観点ならぴに信頼性の観点で優位性を確保できる。二の表においてイタ

リック体で示した当該要素技術が世界にない独自技術である。ファン要素においては、ゼロハブ
ファン技術は世界にない技術であり、低圧圧縮機を大幅に削減できる点で技術優位性は極めて高い
と言える。また、出口案内翼(OGV)とフレーム/ストラットを一体化した統合OGVについては、
PVV800で構想されているが、低騒音化と空力性能向上を同時にはかれるスイープ・リーン技術
までは採用されてない。エンジン価格や整備費用削減に寄与するファン動翼の枚数については、 S

aM 146とPW800の情報はないが、 CF34- 10に比ベると2割以上少なく、優位性があ

ると言える。圧縮機要素においては、小型エンジンの性能を向上できるディフューザパッセージ動
奨は世界にない技術であり、,焼器要素においては、低NOX化を可能にする急速混合形態と部分
予混合形態は他機種エンジンには適用されておらず、優位性を確保できる。タービン要素において
は、高負荷化と高効率化を同時に達成できるカウンターローテーションタービン技術は、他機種工
ンジンには適用されておらず、優位性を確保できる。これらの結果より、当該エンジンは他機種の

小型エンジンと比ベて、多くの独自要素技術を有しており、エンジン価格や整備費用削減に大きく

寄与する段数削減の意味で十分な市場競争力を有していることを確認できた。

項目

低NOX化

低C02化

表Ⅲ2.1.3.2-1 米国 U E E T ωltra-E仟icient Engine

目標

1(AO (A印2 -7096

1 596

欧米で取り組まれている航空エンジン関連の研究開発プロジェクトとして、米国UEET

ωltra-E仟icient Engine Techn010gy)の目標を示す。低N O "化などの環境適合性に関す
る研究開発が実施されている。
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表Ⅲ2.1.3.3-2 欧州 E E F A E (E仟icient and Environmenta11y Friendly Aero Engine)の目標

項目

低NOX化

低C02化

欧米で取り組まれている航空エンジン関連の研究開発プロジェクトとして、欧州EEFA

E (E什icient and Environmenta11y Friendly Aero Engine)の目標を示す。米国 U E E T
と同様に境適合性に関する研究開発が実施されている。

目標

1(AO (A印2 -8096

- 1 5~ 2096

体

当該エンジン

次世代50席機

況 要素技術開発

【段数】
台jチ11殷 rギア無ノ
F A N :1

L P C :なし

HPC:6段

HPT:1段

LPT:3段

・ゼ々ハブファン

・えイーフ'・グーン統台OG V

・ファン動翼18枚

,デ、イフューず、/fツセージ動

体

表Ⅲ2.1.3.2-3
SaM146

スホーイ社(ロシア)

RRJ機

(70~ 90席)

備考

=1(AO (A印4 -7596

エンジン技術の比較
PVV800

ホ、ンハ'ルディア社(カナ

ダ)

Cシリーズ機

(1 00席)

概念検討

【段数】

合計11段(ギア付)

FAN:1段

LPC:2段

HPC:5段

HPT:1段

LPT:2段

・スウェプトファン

・統合OGV

エンジン開発

【段数】
合計14段(ギア無)

FAN:1段

LPC:3段

HPC:6段

HPT:1段

LPT:3段

・スウェプトファン

・3次元設計翼
・全段ブリスク

'部分多混台

・急還混台
・部分過濃

・カウンター々ーデー

シヨン

高揚力化

・光達龍材晶

C F 34- 1 0

・3次元設計駕

当該技術と最新エンジン技術の比較を実施した。エンジン全体段数において、当該エンジンはCF34-10

やSaM146に比ベて段数が少なく、エンジン価格や整備費用削減の観点で優位性を確保している。PVV8

00と段数は同じであるが、当該エンジンでは減速ギアが無いため、エンジン価格や整備費用削減の観点

ならびに信頼性の観点で優位性を確保できる。この表においてイタリック体で示した当該要素技術が世界

にない独自技術である。これらの結果より、当該エンジンは他機種の小型エンジンと比ベて、多くの独自要

素技術を有しており、エンジン価格や整備費用削減に大きく寄与する段数削減の意味で十分な市場競争

力を有していると言える。

エンプラエ肝土(ブラジル)

E R J 1 90/1 95
(1 00席)

・従来拡散

運用

【段数】
合計18段(ギア無)
FAN:1段

LPC:3段

HPC:9段

HPT:1段

LPT:4段

・高揚力化

・3次元設計翼

・全段ブリスク

部分過濃

・スイープ・リーン0 G V

・ファン動翼24枚

・高揚力化

3次元設計翼

・従来拡散

・高揚力化
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2.2 第3期成果

第3期の研究開発項目である以下について各々成果を示す。

0インテグレーション技術開発

》エンジンシステム特性向上技術

・全体システムエンジン実証

①第2期仕様デモエンジン設計

(2)エンジン仕様の変更
(3)燃費重視仕様エンジン設計
④設計確認

⑤製造工程確認
・関連要素実証

(1)ファン
②圧縮機
③燃焼器

》耐久性評価技術

》耐空性適合化技術

0市場・技術向調査

2.2.1 インテグレーション技術開発

2.2.1.1 エンジンシステム特性向上技術

1)全体システムエンジン実証
本章では、以下の構成で記述する。

第 2 期のエンジン仕様において、エンジン全体の詳細設計としてデモエンジン試験を念頭に第 3
期初年度の平成19年度に実施しており、「(1)第2期仕様デモエンジン設計」として記述する。
経済危機等による燃料価格高騰でエアライン経営の悪化が顕在化したため、燃費重視のエンジン

仕様検討が行われ、「(2)エンジン仕様の変更」として記述する。
その後は、この燃費重視仕様エンジンを目標エンジンとして設計を実施しており、「(3)燃費重視

仕様エンジン設計」として記述する。

また、エンジン設計に必要となる以下技術については、燃費重視仕様の下に設計確認試験等によ

る研究開発を」AXAとの共同研究を活用しつつ実施した。本エンジンの1つの特徴であるカウンター

ローテーションを実現する作動反転ベアリング、圧縮機の可変静翼の低コスト化技術、燃費重視仕

様で高くなった夕ービン入口温度に対応する冷却空気量最適化、燃費低減に資するファンダクトの

ダクトロス低減、燃費重視仕様で高まった排気ジェット速度に対応した騒音低減技術、およぴ

E(1(Eddy (urrent lnspecti伽、渦流探傷検査)1こよる欠陥発見確率を加味した検査技術、ヘルスモ
ニタリング技術を支える制御技術について「(4)設計確認」として各々を記載する。

設計確認

a.作動反転ベりング

b.可変静堤(VSV)機構
C.タービン冷却空気量取適化

d. E( 1(Eddy (urrent lnspect ion)
e.ダクトロス低減

f.騒音低減

g.制御技術
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更に、直接運'費用低減ヘの貢献として、低コスト製造技術について、製造工程確認として以下
技術について研究開発を実施した。大型鋳物フレームや、タービン舞の鋳造シミュレーション技術
圧縮機の低コスト製造技術である LFW(Liner Friction welding、線形擦接合)、 MIM(Metal
Injection Molding、金射出成型)、 MS((Micro spark (oating、耐摩耗コーティング)の各技術お
よび夕ービン翼ヘの TB((Thermal Barrier (oating)施行技術にっいて、「(5)製造工程確認」として
記載する。

製造工程確認

a.金寿造シミュレ^ション
b. LFW

C. M川

d. MS(

e. TB(

全体システムエンジン実証の総合評価として、(6)システム評価の項にて、(4)設計確認、(5)製造
工程確認の各成果を反映し、燃費重視仕様エンジンにおける、直接運航費用、低騒音、低 NOX の各
目標仕様値の評価について記述する。

①第2期仕様エンジン設計
a.フルエンジン設計

第2期の基本設計結果を基に軽化、コスト削減、整備性、その他エンジンシステムとして成立
させるために必要な要素間インタフェースの適正化(空力、構造/強度)、振動などについて検討を
実施し、第2期仕様のフルエンジン設計を行った。

エンジン全体では、軽量化、軸振動成立のために軸長短縮、ケーシングの薄肉化を実施した。図
Ⅲ2.2.1.1-1)(1)-1 に軸長短縮について、図Ⅲ2.2.1.1-1)(1)-2 にケーシング薄肉化について、各々
第2期時の基本設計と比較して示す。また、組立・整備性については、圧縮機部のボルト/ナット
配置、バランス修正の作業性改善のために圧縮機(HP()りアシャフトを高圧夕ービン(HPT)ディスク
に一体化する形態を採用するなどの改良を実施した。(図Ⅲ2.2.1.1-1) a)-3)

次に個々の要素毎にインテグレーション上実施した内容を示す。

ファンでは、主に以下についての見直しを実施した。(図Ⅲ2.2.1.1-1)(1)-4)
見直し内容

・ケーシングにケブラーを採用軽量化

・動駕ソリディティ減で駕コード長減
・動翼、 10S の軸長短縮
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コスト削減

その他

・大型構造物フロントフレームの鋳造コスト、加エコスト、空力形状とのト
レードオフ

・圧縮機入口の IGV(1nlet Guide vane)の位置調整

軸振動成立の観点から軸長短縮

兄0(FanBladeoff)、軸振動成立の観点から動翼軽量化、軸長の短縮

10S(1ntegrated oGV(outlet Guide vane) structure)共振回避
FBO(Fan Blade off)でサイジング(翼/ディスク締結構造)



圧縮機で実施した主な見直し内容を示す。(図Ⅲ2.2.1.1-1)(1)-5)
見直し内容

軽量化 ・フロントフレーム 16V間のギャップ短縮

・バランスウェイト位置の変更

・可変静翼(VSV)のスピンドル高さ縮小
・ローターハブ壁面のバンドの薄肉化

コスト削減 トルクシャフト型のVSVりンク機構を採用

・高価な Spherica1 ベアリングを用いない可変静翼(VSV)りンク機構
・アウターケースの変更、コーティングの削除

・抽気孔を孔からスリットへ変更

・ハニカムの厚肉化

その他 ・損傷を受けやすい1段動翼、 2段動翼を単段化(整備性)
・ OGV(outlet Guide vane)翼型の変更(性能、構造)
・シャフト剛性強化、軸振動成立

燃焼器で実施した主な見直し内容を示す。(図Ⅲ2.2.1.1-1)(1)-6)
見直し内容

軽量化 ・カウル、ケースの薄肉化

コスト削減 ・エフュージョンライナーの採用

・鋳造/板金溶接構造の採用(アウターライナ

・燃焼ノズルへの直管採用(形状簡素化)
その他 ・OGV翼型の変更(性能、構造)

・ライナ分割組立構造採用(整備性)

・熱変形に追従するスワラー/燃焼ノズル部にスライド機構採用

高圧夕ービンに実施した主な見直し内容を示す。(図Ⅲ2.2.1.1-1)(1)ーフ)
見直し内容

軽白化 ・ケースの薄肉化

・フロントシャフト、りアシャフトー体化

・フロントシールのボルトレス化

・動奨枚数、軸長最適化

コスト削減 ・ケース部ボスの溶接化

・シール方法の変更(Eシール→メタル線接触シール)
・板金化

・ TOBI(Tangential onboard lnjection)ダクト構造変更(ヘ、ーンタイプ→孔タイプ
その他 ・サーマルマッチング、空力性能を反映したシール、構造の見直し
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<軸長短縮(軽量化・軸振動成立性)>

15次設計

1.5次設計
.

1

ヒ墜壁」

図Ⅲ2.2.1.1-1)(1)-1 軸帳短縮

臼墜翅」

図皿2.2.1.1-1)(1)-1 ケーシング薄肉化(赤線部)
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<組立・整備性向上>

15次設計

1.5次設計
'

夕

フアン

図Ⅲ2.2.1.1-1)(1)-3 組立・整備性

、、、、

.

一<

巨亟一田よ

図皿2.2.1.1-1)(1)-4 フアン
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圧機

1.5次設計

鵬

15次設計

丑F

1罰
"

燃焼器

^
1訂1

図皿2.2.1.1-1)(1)-5 圧縮機

"、モ1叉、阜_ノケノ
小」一ー/'

L亀

1.5次計

入
-P叉'
^、^

地
54

図皿2.2.1.1-1)(1)-6 燃焼器

巨亟ヨ
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高圧夕ービン

1.5次設計

乞..ニー・^ー':,戸:11冒^
'ノ#,

ごく'、シ_ノノ'^ノー^

エンジン全体のモデルを作成し、振動特性、FB0時の荷重について計算を実施し、デモエンジン
設計の確認を実施した。図Ⅲ2.2.1.1-1)(1)-8 に全体モデルを示す。図Ⅲ2.2.1.1-1)(1)-9 にエンジ
ン全体の解析結果例として高圧系 2 次危険速度時の変形状態を示す。これらにより、構造強度から
FB0を含む構造成立性まで確認することができナこ。

15次設計

図Ⅲ2.2.1.1-1).(1)ーフ高圧夕ービン

ノ'ー'ー
^'

^.

^'...:

勿

図皿2.2.1.1-1)(1)-8 全体解析モデル
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Ⅱ

口 0
Ⅱ口

ロロ n口
' EO

ロロ血1゜
Ⅱ口

口tコ 血口
0口
0口
訂口
0口

^^^00

'、^^.^

デモエンジンのエンジン構成・オペレーション・性能サイクルに対し、燃料システムの定常性能
およびヒートマネジメント成立性を実現する燃料システムの設計検討を実施した。エンジン設計に

合わせ、エンジンー補機インターフェース調整を実施、構成機器の設計を行った。特徴を以下に示
す。図Ⅲ2.2.1.1-1)(1)-10 に燃料システム系統図を示す。

・ over speed valve Restrictor : FMU(Fuel Management system)内に設置
・FIOW Divider:マニホールドドレン機能は任意に停止可能

・VSV(可変静翼) AC加ator および Servo vaNe: VSV 負荷要求・艦装エンベロープに合わせ、
形状およぴストロークを決定

・W(F((water cooled Fuel cooler).システム成立性・安全性を考慮し、構造および,、交換性

能を決定

VSVA(variable stator vane Actuator)要求仕様(臆装エンベロープ・ VSV 空力負荷・ VSV りンク
機構摩擦負荷)に対し、燃料システム設計およびVSVA形状設計を実施した。図Ⅲ2.2.1.1-1)(1)-11
にVSVシステムの績装状況を示す。

図Ⅲ2.2.1.1-1)(1)-9 解析結果例(振動時の変形)(誇張して表示)
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AGB

Ⅲ2.2.1.1-1)(1)-11 デモエンジン VSV システム艝装状況

b.デモ用コアエンジンの設計

第2期の成果である目標エンジン基本設計結果を反映し、デモエンジンとして、図Ⅲ2.2.1.1-
1)(1)-12 に示すように、エンジンの官圧系の部分(高圧圧縮機、燃焼器、高圧夕ービン)を取り出
した、いわゆるコアエンジンの全体設計を実施し、エンジン架台、オイル供給装置などの試験機材
の検討(図Ⅲ2.2.1.1-1)-13)、開発した圧縮機の VSV (variable stator vane、可変静翼)機構、
作動反転ベアリングなどのコアエンジン試験に必要となる部位の耐久性を事前に確認するために設
計確認試験として各部の(図Ⅲ2.2.1.1-1×1)-14)を機能確認を実施し、デモエンジン試験の準備
を行った。各VSV可変機構、作動反転ベアリングの開発、機能確認については、「設計確認試験」の
項で記述する。

臓装位置:エンジン後視2時及び8時位置.風方向マウント

曳

ノ

^ーー

.

コア部

y

.

.゛

畢

第2期目標エンジン基本設計結果

コアエンジン全体設計結果

図Ⅲ2.2.1.1-1)(1)-12 デモ用コアエンジン全体設計結果
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運転架台

＼

.

コアデモエソジン

試験機材(転架台、潤滑装置など)

図Ⅲ2.2.1.1-1)(1)-13 コアエンジン試験準備
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設計確認試験(VSV機機耐久、作動反転ベアリング耐久)

図皿2.2.1.1-1)(1)-14 VSV(可変静翼)、ベアリングの確認試験



②エンジン仕様の変更
燃費視仕様

第3期に入ってから、世界的に燃料価格が高騰するとともに、地球温暖化対策の必要性の高まり
を受け、市場の二ーズとして燃料消費月の低減が強く求められるようになった。そのため、さらに
燃費低減を図る必要から、エンジンの熱効率向上に繋がる高圧力比化が不可欠と判断しナニ。
高圧圧縮機の段数を増加させて圧力比を高く設定し、圧縮機を駆する夕ービンの段数も増加さ

せた燃費重視のエンジン形態として、第2期と同様に目標エンジンのサイクル計算を行い、全体圧
力比(OPR)および夕ービン入口温度(TIT)をパラメータにして、直接運航費用Φ0()がミニマム
となるボイントを設定しナニ。燃料価格の上昇で直接運航費用の中で燃料費用の割合が大きくなるた
め、燃料消費量と直接運行費用がミニマムになるパラメータは、ほぼ同じポイントになる。(図皿
2.2.1.1-1)(2)-1、図Ⅲ2.2.1.1-1)(2)-2 参照)。

燃料価格はその後の経済状況の悪化とともに大きく下落したが、新興国を中心にエネルギー需要
は依然高まっていることから、中期的には燃料価格は上昇傾向にあり高止まりすると見られている
ものの、不確実性がある。しかし燃費重視型に変更した目標エンジンは、図Ⅲ2.2.1.1-1)(2)-3 に
示すように想定される燃料価格変動に対しても目標とする直接運航費用低減15%以上を確保でき
ることを確認している。このため、燃料価格の変動による影響が小さいエンジン仕様となった。
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図Ⅲ2.2.1.1-1)(2)-2 第2期エンジン形態と燃費重視型エンジンの比較

高圧圧縮機の高圧力比化
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にって生じた仕

燃費重視仕様に変更し圧力比が向上したことで、第 2 期仕様からの響の大きい高圧圧縮機およ
び燃焼器について、その課題を示す。

高圧圧縮機では、圧力比増により段数を増加させる必要が生じるが、小型エンジンであるため
そのまま段数を増加させると後段の奨古さが自ずと低くなってしまう。その場合、チップクリアラ
ンスのづ響が大きくなり、サージマージンの低下を引き起こす。図Ⅲ2.2.1.1-1)(2)-4 に圧縮機翼
高さのトレンドを示す。第 2 期仕様においても、翼高さが小さく技術的ハードルの高いものである

が、ディフューザパッセージ動翼の開発、適用でそれを解決してきた。今回、低燃費重視仕様とす

ることで、更に高い技術が必要となることが判る。この課題に対して、後段 2 段へディフューザ
パッセージ動翼を適用し高度化することで解決を図った。

5^ 1^ 15m0 2mm 2即m0

推力(1b) ディフューザバッセージ動堤

図Ⅲ2.2.1.1-1)(2)-4 圧縮機後段堤高さのトレンド

燃焼器については、古圧力比化することで NOX 生成の増加となることが課題である。図Ⅲ
2.2.1.1-1)(2)-5 に示すとおり、圧力比が上がることで、 NOXが増えていくことが判る。第2期仕様
にて開発した燃焼器は、プロジェクト目標の規制値一50%を達成しているが、このままの燃焼器とし
た場合には、NOX が増加し目標値を満足しなくなる。この高圧力の条件下において、いかに燃焼器
をチューニングして目標値以下とすることができるかが課題である。

エコ成果のままエンジ
ンを高圧力比化すると、
目標を満足できない

従来技術では、
Ij、型エンジンにおいて

が相対的に高い向

5mml

柘

島、^

50席

他機

第2期成果

,費重視仕様、、、、

ーーーーー

トレンド

印

120

図Ⅲ2.2.1.1-1)(2)-5 圧力比と NOX 排出量の傾向

上述のとおり、燃費重視仕様とすることで高圧圧縮機、燃焼器に新たな課題が浮上したため、こ
れらコアエンジン要素の開発に注力することとした。各々の開発成果については、Ⅲ2.2.1.1-2)関
連要素実証の章で記述する。
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③燃費重視仕様エンジン設計

Ⅱ章 3.情勢変化ヘの対応に記載したとおり、燃料価格の高騰、その後の乱高下という外部境の
変化を受けて、エンジン仕様を燃費重視仕様に変更し、目標エンジンとして設計を行った。

ファン部につぃては、第 2 期仕様から特に変更することなく、ゼロハブファンを採用することで、
シンプル構造を維持し、低圧圧縮機を排してエンジン段数/部品点数削減を図るものとした。
圧縮機は、低燃費化を図るために高圧力比化が必要となったため、第2期仕様の6段から9段ヘ

と引き上げられナこ。これにより、圧縮機後段の翼高さは益々厳しくなり、第 2 期で開発したディ
フューザパッセージ翼を後段の 2 段に採用することで、チップクリアランスの影響を抑制し性能
を維持することで解決を図った。

燃焼器は、第 2 期に開発された低排出特性、低コストを併せ持っ裁が国独自の急速混合燃焼器を
採用した。燃焼器にっいても、低燃費化による高圧力比化で、燃焼器入口圧力の上昇に伴って NOX
が増加する方向へシフトするため、再設計が行われた。
高圧夕ービンは、圧縮機の段数増、負荷にともなって、第2期仕様の 1段から2段とされた。

また、低圧夕ービンは、 3段から4段となった。

図Ⅲ2.2.1.1-1)(3)-1 に燃費重視仕様エンジンの断面図を示す。第 2 期仕様エンジンでの詳細設
計結果を反映しつっ、段数、軸長調整などを実施した。図Ⅲ2.2.1.1-1)(3)-2に鳥瞰図を示す。

図"12.2.1.1-1×3)-1 燃費重視仕様エンジンの断面図

J

1f

図Ⅲ2.2.1.1-1)(3)-2 燃費重視仕様エンジン鳥瞰図
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図Ⅲ2.2.1.1-1)(3)-3に既存エンジンとの比較を示す。高圧圧縮機は従来の 14段から、燃費重視
仕様で圧力比が向上しているにも拘わらず9段と段数削減、重量削減が成され、しかもブリスクの

採用で更なる軽化が図られている。燃焼器は低NOX化燃焼器を採用しつつも軸長が短縮され、低

圧夕ービンは同じ段数となるが、第2期で開発した翼枚数削減技術やカウンターローテーションが

採用され、効率向上、重旦削減が成されている。

図Ⅲ2.2.1.1-1)(3)-3 燃費重視仕様エンジンと既存エンジンとの断面図比較

燃費重視仕様とすることで、エンジン圧力比が増加したため排気ジェット速度が高くなっている。

そこで、ジェット騒音低減のため排気ジェット速度を下げるデバイスを搭載し、コモンノズル形態

を採用した。コモンノズルは、V2500 エンジンや、小型エンジンで一般的に採用されているもので

ある。低騒音化デバイスとして、第 2 期で開発したノッチノズルに加えて、先のHYPRプロジェ

クトクトで開発したミキサーノズルの設計手法を活用し、内部に採用する形態とした。図Ⅲ

2.2.1.1-1)(3)-4 にコモンノズル形態のミキサー、ノッチノズルを搭載したエンジン鳥瞰図を示す。

コモンノズル

゛ーや1

1

44
号ι 、,、

、

図Ⅲ2.2.1.1-1)(3)-4 コモンノズル形態
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小型機で一般的な機体サイドマウント時のアクセス性を考慮しつつ、憾装・配管類の配置計画を

実施し、3次元モックァップ図に反映した。第2期にて実施した顧客要求を反映しつつ、FADE(では
機体両サイドの区別なくアクセスできるトップ位置に設置、オイル配管はトップに分岐を設け、右

舷、左舷搭載の両方に対応可能とした。これらは、第2期で実施したQE((Quick Engine (hange)の
考え方を踏したものである。図Ⅲ2.2.1.1-1)(3)-5 に各補機類を示す。
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図Ⅲ2.2.1.1-1)(3)-5 偽装・配管類
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組立性手順については、3 次元モックァップを活用して、モジュールにその手順を確認した。
組立の順番としては、フロントフレームへ圧縮機モジュールを組み付け、次に燃焼器、高圧夕ービ
ンとコアエンジンモジュールを組み立てる。ここまでは、垂直に各モジュールをみ上げて行う。
続いて、横にすることで、低圧夕ービンモジュール、ファンロータ、ファアンケース、取後にギ
アーボックス(AGB)が組み付けられる。更に、偽装、配管類を配置することで、完成する。図Ⅲ
2.2.1.1-1)(3)-6 に組立手順の概要を示す。

図Ⅲ2.2.1.1-1)(3)-6 組立手順確認の概要

整備性については、図Ⅲ2.2.1.1-1)(3)ーフのように、手の入る余地があるか、姿勢に問題は無い
かなど、作業員の作業性にっいて確認を実施した。また、図Ⅲ2.2.1.1-1)(3)-8 に示すエンジン
モックアップ模型を活用して評価を実施した。
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図Ⅲ2.2.1.1-1)(3)ーフ作業性の確認

図Ⅲ2.2.1.1-1)(3)-8 作業性確認に活用した模型
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図Ⅲ2.2.1.1-1)(3)-9 に機体ヘの搭状態、マウント方法について示す。機体ヘの搭載の橋渡し
となるパイロンへのエンジンマウントとの取り合いについて検討した。通常のサイドマウントと同
様に、エンジン前方、後方の2か所にて搭載される構造である。

..
..

図Ⅲ2.2.1.1-1)(3)-9 機体ヘの搭載(マウント位置)

図Ⅲ2.2.1.1-1)(3)-10 には、エンジン試験のためのセルでの搭載用架台、エンジンの運搬に必要
となる送用ドーリーについて示す。エンジンは機体へサイドから搭載される形態のため、セルで
のエンジン試験も同様の構造となる架台である。
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④設計確認試験

目標エンジンを設計するうぇで、構成要素となる各部品に関して、設計データ取得、環境条件で

の確認、あるいは高性能化のため、設計確認試験として以下を実施した。

a.差動反転ベアリング

カウンターローテーション化のキー技術として、設計確認試験を実施

b. VSV(variable stator vane、可変静翼)機構

エンジンの中で可変要素の1つである高圧圧縮機のVSV機構について、低コスト化を実施

C.タービン冷却空気量適化

燃費重視仕様に対応して、タービン静翼の効率的な冷却方法の確認試験を実施

d. EU(Eddy (urrent lnspecuon、渦流探傷検査)
タービンディスクの信頼性向上のため、亀裂発見確率に関する研究を実施

e.ダクトロス低減

推カロスに直接影響するバイパスダクトの圧損低減方法を大規模(FDで確認

f.騒音低減

ジェット騒音低減のノッチノズルの改良、エンジンでの確認試験

g.制御
インテリジェント化技術としてのへルスモニタリング設計技術の高度化

次頁以降に、各々の成果を示す。

ダクトロス低減

(、1母唖'0、、'、.

'.

VSV可変機構

タービン冷却

図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)-1 設計確認項目

[亙ーヨ

騒音低減(ジェット)

Ea

差動反転ベアリング
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a.差動反転ベアリング

カウンターローテーション化のキーとなる技術である、差動反転ベアリングについて、研究開発
を実施した。第2期までに選定したベアリング形状から、コストダウンが図れる外輪と外輪軸を分
離した外輪別体型ベアリングを設計・製作し、その特性を確認した。図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)a-1 に示す
とおり、外輪を別体型とし、実機で想定される急加減速運転でベアリングの耐久性、ころの運動特
性(公転運動)を把握した。

武島卓征方官按卦曳'掩貫0卦

昆

外輪軸

内軸

,,.卓丹ι官訂

馴

(b)ベアリングと試験装置外観(a)ベアリング概要

図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)a-1 外輪別体型ベアリングと試験装置

Icycle .停止→(30sec)→ ldle→(5Sec)→M A X →(5Sec)→ ldle→(30sec)→停止として、
750ocycle の試験を実施した。試験の結果、外輪/外輪軸間のフレツチングや、ころ端面摩耗、転走
面のスミアリング等の損傷は確認されず、外輪別体設計およびベアリング内部設計(ラジアルすき
ま設定)の妥当性を確認した。更に、設計データを取得するため、ころ端面の摩耗試験、スキツ
ディング損傷試験などを実施した。図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)a-2 にころ端面の摩耗試験結果を一例として
示す。
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(b)ころ端面摩耗の状況(a)ころ端面摩耗

図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)a-2 設計データ取得試験
まとめ

小型エコエンジンの特徴の1つであるカウンターローテーション化を実現するための差動反転ベ
アリングの設計の妥当性、および設計データを取得、蓄積した。これにより、デモエンジン設計に
向けた準備が整っナニ。
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b. VSV(variable stator vane :可変静翼)
図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)b-1 に圧縮機の可変静翼に使用される Bush 位置を示す。通常よく用いられる

Vespe1 材は一価であるため、コスト競争力のあるエンジン開発を行うには代替材を選択できるよう
にすることが必要である。一方で、近年の開発の進展により、国内メーカーの汎用樹脂材料でも

Vespe1 と同等の古温耗特性が期待できると考えられ、エンジン設計に適用できる Bush の実証試
験を行った。実機適用を想定し、エンジン振動を模擬した微摩耗試験、熱サイクル負荷後の高温

摩耗試験により各種のBush材の摩擦特性データ(擦係数、耗)を取得し、材料データを評価し
た。その結果、国産低コストBush材セプラが有望な候補材料であることを確認した。図Ⅲ2.2.1.1-

1)(4)b-2に高温摩擦試験の試験結果を示す。セプラの摩耗特性が優れていることが判る。

図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)b-1 ブッシュ適用箇所 図 乞町t゛Wで 2倶fc 靴」H

『,ー、仁V ^うn、 C助1

Levervane と PIN の間に、高価なスフェリカルベアリングを用いない構造を実現するため、ピン

をかしめにより取り付ける、図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)b-3 に示すスフェリカルレスの Lever vane 形態の
検討を実施した。

L」ル'UJ

VSV りンク機構に発生する負荷を正確に見積もることは、アクチュエータの容量最適化、りンク
機構の軽量化を図るために重要である。しかし、りンク機構は3次元的に複雑な動きを示し、更に、
スフェリカルレスタイプの Levervane の採用などにより、弾性要素が加わると理論解による正確な
評価が困難になる。そのため、機構解析による評価手法を構築し、りグ試験機との比較を行って、
解析精度の検証、機構解析の整備を実施した。図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)b-4 に VSV りンク機構の構造解析、
図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)b-5 にりグ試験装置を示す。
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図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)b-3 スフェリカルレス Lever vane
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図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)b-4 VSV りンク機構解析モデル
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共試体
(' 6箇所)

同期月 link

図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)b-5 実機サイズの VSV りグ試験装置

試験結果と解析結果の比較を図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)b-6 に示す。ガタ・弾性変形を考慮した同期りン

グの機構解析が実機の挙動を精度良く予測できることが確認できた。りング剛性を高くバンパーボ

ルト本数を増やすほどVSVの角度精度は高くなるが、組付誤差に対するアクチュエータ荷重増加

が大きくなるため、りング剛性/バンパーボルト配置の両者の成立する条件設定の領域を見出す二

とができた。
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魅
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まとめ

汎用品からブッシュ材を選定、スフェリカルレスレバー弁の採用、高精度な VSV 機構の機構解析
の技術を取得することができ、デモエンジンへ適用可能なレベルとすることができた。これらの低
コスト設計を可能とする技術取得により、直接運航費用DO(低減に寄与することができた。
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図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)b-6 リグ試験結果と解析結果の比較
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C.タービン冷却

タービン静翼を対象に冷却効率向上のための研究を行った。静翼の冷却方式として代表的なイン
ピンジ(流)冷却だが、単純に強化していくとクロスフロー(流)が強まり噴流が阻害されて
冷却性能としては悪化してしまう。これを改善するための方策として、新たな冷却強化方式(ピ
ン・インピンジ冷却)について、エンジン条件を模擬した基礎試験により性能確認を行った。また、
タービン静舞のモndwaΠ面では、2 次流れの影響により翼後縁付近で十分なフィルム冷却性能が得
られない。これを改善するための方策として、非軸対象流路形状について、数値流体解析により性
能確認を行った。また、第 2期に開発した冷却空気孔形状を工夫した Arrowhead フィルム孔の加工
コスト低減の検討を行った。冷却性能試験については、JAXAとの共同研究により実施した。

新たな冷却強化方式であるピン・インピンジ冷却(特許出願)について、その構造を図Ⅲ
2.2.1.1-1)(4)C-1 に示す。乱流促進体となるピン、およぴ単なる突噴流場だけでなく、貫流(ク
ロスフロー)が共存し、かつそのクロスフローが流を妨げないことで、冷却効率向上を狙うもの
である。

イ

,ず'ノ〆

《

適用部位

適用部位

ピン形状、クロスフローの影響を受けにくいインピンジ孔形状について冷却性能試験を実施し、
形態の絞り込みを行った。特に、ターゲット面に台形ピンを配し、インピンジ孔をレーストラック

孔とすることで、従来の形態よりも広い流量範囲に亘って5PtS以上の冷却効率向上が確認された。
(図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)C-2 参照)
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次に、タービン静堤の EndwaΠ面では、2 次流れの響により翼後縁付近で十分なフィルム冷却

性能が得られない。この対策として非軸対象流路形状の適用による効果を数値的に検討した結果、

冷却性能の大幅な向上を確認した。図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)C-3 に Endwa11 の非軸対象流路とフィルム孔
を考慮した複雑形状の(FD 計算格子を示す。非軸対象流路形状は、翼間の EndwaΠ面に凹みを設け

たものである。図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)C-4 にフィルム効率の計算結果を示す。翼後縁付近で、 2次流れ

によるフィルムの偏向、巻上がりが抑制されフィルム効率が向上していることが判る。後縁側とな

る60%コード長以降でのフィルム効率が改善されナニ。
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図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)C-3 EndwaΠの非軸対象流路と(印計算格子
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図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)C-4 計結果(フィルム効率)

また、第 2 期で開発した Arrowhead フィルム孔について、孔形状が複雑であるため、その加工方
法、低コスト化方法について検討を行った。これまではコンタリング印M により加工することを考
えていたが、コンタリング無しで加工できるような電極の設計・試作、加工試験を行った。その結
果、電極の形状を工夫することで、コンタリングを行う事無く、ほぼ設計意図どおりの孔形状を実
現することができた。図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)C-5 に Arrowhead 形状を示す。
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まとめ

タービンの冷却に関して、新たなピン・インピンジ冷却構造(特許取得)を考案し、従来技術よ

りも冷却効率が5PtS程度向上することを試験で確認するとともに、EndwaⅡ部の冷却性能を向上す
る非軸対称流路についてその効果を数値解析で確認し、また第 2 期で開発した独自の Arrowhead
フィルム冷却孔の加工について、低コスト化の見通しが得られた。これにより、デモエンジンへ適

用可能な技術レベルとすることができた。
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d. Ea (Eddy (urrent lnspection、過流探傷検査)
ディスクなどの重要部品の信頼性を保証するために、渦流探吻検査などの非破壊検査を行ってい

る。本研究では、整備時などの検査手法の取得を目的に実施した。

非破壊検査能力の保証には POD (probabinty of Detection)カーブを用いた評価が検討されてお
リ、本研究ではディスク材料として使用されているNi基合金を用いて渦流探検査のPOD力ーブの

取得方法を設定する。POD 力ーブとはキズ大きさに対するキズの検出確率を表す力ーブのことであ
る。 MIL-HDBK-1823 などに POD 力ーブ取得のガイドラインが記載されている。これらによると POD

カーブは、 50%信頼度曲線(50%(D と 95%信頼度曲線(95%(Dが用いられ、 50%(L 曲線と 95%(L 曲線は

強度データの Average 力ーブと inimum 力ーブのような関係に相当する。 MIL-HDBK-1823 によれぱ
95%(L曲線の90%PODが、その検査方法によって測定できる取小の欠陥とされている。

また、ディスクではコーナーR、ボルトホール、ダブテールなど様々な複雑形状を持った試験片を
製作しなけれぱならず、且つ、複雑な箇所にサイズの異なるクラックを複数作成しなけれぱならな
いため POD 力ーブ取得には大変な労力とコストがかかる。そこで、最も製造及び探が簡易な平板

の印M(Electron Discharge Machining,放電加工)1こよる人エキズのデータから、形状因子やキズ
種類の応答因子の補間を行うことで、複雑形状箇所の疲労クラックのような自然キズの検出能力
(POD力ーブ)を予測できないか検討した。

図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)d-1 に渦流探傷検査によって得られるキズの指示の例を示す。渦流探検査は
キズが大きくなるとその信号も大きくなる性質を持つ。このような非破壊検査の指示強度がキズの
大きさによって大きくなる場合は,キズ大きさと非破壊検査の指示強度の関係から POD 力ーブを計

算で算出できる。従って,雑形状におけるクラックの POD 力ーブを予測することは,複雑形状に

あるキズの大きさとその渦流探物の指示強度との関係を予測することと同じである。そこで,その

関係を取得するために本研究では以下のような手順を設定した。また、キズデータを取得するため、

印M による人エキズに対して、自然キズに相当する人エクラックを図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)d-2 に示す方
法で作成した。平板に印M 人エキズを作成し、三点曲げにより疲労クラックを誘した。元の.印M

による人エキズを除去することで、人エクラックを作成した

① 平板に印M による人エキズを持つ試験片を作成し,キズ大きさと渦流探玩の相関データを取得

した(図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)d-3、平板印M)。
平板にクラックを図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)d-2 に示す方法で作成し,キズ大きさと渦流探傷の指示強
度の相関データを取得した(図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)d-3、平板クラック)。
複雑形状に印M による人エキズを持つ試験片を作成し,キズ大きさと渦流探炉の指示強度の相

関データを取得した(図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)d-3、複雑形状印M)。

図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)d-3 の平板印M と平板クラックのキズ大きさと渦流探傷の指示強度の相関を比
較し補正係数 A を取得した。この補正係数 A はキズ種類の違いを補う係数である。次に、図皿
2.2.1.1-1)(4)d-3 の平板印M と複雑形状印M のキズ大きさと渦流探傷の指示強度の相関を比較し補

正係数B を取得した。この補正係数B は形状の違いを補う係数である。図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)d-4に示
すように、補正係数Aと B を用いて、複雑形状のクラックのキズ大きさと渦流探傷の指示強度の相
関を予測した(図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)d-4、予測した複雑形状クラックの指示強度)。
予測結果が妥当であることを確認するため、図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)d-2 に示す方法を応用して複雑形

状にクラックを導入して実際の複雑形状におけるクラックのキズ大きさと渦流探傷の相関を取得し

た。図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)d-4 に示すように予測した複雑形状クラックの延長上に実際の複雑形状ク
ラックの渦流探傷の指示が確認でき、予測が妥当であることが確認できた。これらから、図皿

2.2.1.1-1)(4)d-5 に示すように、複雑形状のクラックに対する POD 力ーブを取得することができた。
また,POD力ーブのデータ取得については実際の作業者による不確実性を加味するため、平板の印
のPOD 力ーブも取得した。

まとめ

今回検討した予測方法によりPOD 力ーブ取得方法を確立することができ,今後の POD 力ーブ取得
の効率化・低コスト化が図れる。また、予測技術と合わせて、作業者の不確実性も考.したデータ
を蓄積することができ、デモエンジンへの適用と整備における検査効率化ヘ向けた準備ができた。
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疲労クラック作成手順と得られたクラックの拡大画像

図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)d-2

EDMの穴を除去し疲労クラックを面に出す
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図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)d-3 キズの大きさに対する指示強度
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キズの大きさ

予測した複雑形状のクラックのPOD力ーブ(横軸はキズの大きさの相対値)
図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)d-5
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e.ダクトロス低減

ファンエンジンのファン下流、コアエンジン周りの外側に設けられるバイパスダクトほ、流白的

に推力の大部分を占める空気流路である。そこでの圧力損失は、推力に直接的に響を及ぼし、推
カロスとして燃料消費率の悪化につながる。このバイパスダクト内には、コアエンジンを支持し、

燃料配管、油圧配管などが納められるパイロンやストラットが存在する。このパイロン、ストラッ

ト部の圧力失を抑制し推カロスを低減させるために、JAXA との共同研究により、大規模計算機を
活用して検討を実施した。

これまでのファン空カリグ試験結果を用いて、ファン後流のダクト流れについて、非定常多段

(印解析を実施し、その解析精度を確認した。図N12.2.1.1-1)(4)e-1 に非定常解析結果を示す。
FineGrid とすることで、概ね剥離の状況などをシミュレートできていることが判る。

トラソト

バイファーケーシ 0

モデノ

ゼロハブ空カリグ試験形態非定常多段解析結果
(瞬時流れ場静圧コンター図)

図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)e-1

ファン静翼

ファン動

この解析結果から、バイファーケーション部の模擬ストラット部のポテンシャル静圧場の上流ヘ
の影響が認められ、バイファーケーションの形状を検討した。バイファーケーション先端形状を改
良することにより、ボテンシャル静圧場発生のメカニズムを予測し、流れ場ヘの影響効果を評価し
た。図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)e-2 に各形状の比較計算結果を、図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)e-3 に改良バイファー
ケーション形態のCFD解析結果と改良形状を示す。ファン静翼下流位置の全圧分布を見ると、先
端円形ストラットに比較して、全圧分布が均一化されていることが判る。

1伽
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Fmo .fd
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1.05

ストラット前縁位置での全圧半径方向分布比較図
(225゜位置)

バイパスダクト(FD非定常解析結果
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図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)e-2 先端形状の比較計算結果
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鬼T^.^1 ^^'^

⑤改良形態 (C)先端形状(特許申請)(a)先端円形ストラット形態

ファン静翼下流位置の全圧分布

図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)e-3 バイファーケーションの先端形状の改良

先端形状を改良したバイファーケーションにより、ファン静翼下流でのボテンシャル静圧場の影

響を抑制し圧力失を低減することができた。図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)e-4 にダクトロスの軸方向分布を
示す。
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まとめ

ファンエンジンで重要な要素となるバイパスダクトについて、ダクト内に配置するバイファー
ケーションの先端形状の適正化により圧力損失を低減する空力設計手法、ファン静翼との干渉を考
慮したインテグレーション設計技術を取得し、デモエンジン設計に適用可能なレベルにまで到達し
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図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)e-4 ダクトロスの軸報告分布(圧力損失)
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f.騒音

ノッチノズル

ノッチノズルは、1H1 が考案した三角錐形状の突起をノズル壁面に等間隔に配置したノズル(図

Ⅲ2.2.1.1-1)(4)f-1 第 2 期のオリジナルノッチノズル参照)のことである。このΞ角錐形状の突起
(以降、ノッチと呼ぶ)は、図に示すようにノズル内壁を半径方向に突き出し、その頂点とノズル

内壁をつなぐ稜線のなす角度からなる。ノッチは、三角錐形状であることからノズル内部の圧力抵

抗を抑えつつ、排気ジェットのせん断層を半径方向に湾曲させ大気との混合を促進する効果を有す

る。

図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)f-2 の左図は第 2 期オリジナルノッチノズルにより得られた模型による騒音試

験結果である。比較の対象として、ノッチを配置しないコニカルノズル及ぴシェブロンノズルの結

果も示している。横軸はノズルインレット軸を基準(0゜)とした騒音放射角度である。オリジナル

ノッチノズルでは、せん断層内の混合促進に伴い発生する高周波数騒音が側方に強く伝播すること

が課題で、コニカルノズルからの目標とする騒音低減効果は実現できたものの、騒音が最大となる

側方側(90゜~130゜付近)に於いてシェブロンノズルに対し騒音レベルが高くなる結果であった。

第 3 期では、 JAXA の UPA(S-LES (Large Eddy simulation)による排気ジエツトのシミュレー
ション技術 UAXA と IH1 で別途締結した共同研究の枠組みで開発)も駆使して、せん断層の湾曲

度合の適正化を図りせん断層内で発生する高周波数騒音を弱める改良設計検討を実施し、改良ノッ

チノズル(図Ⅲ.2.2.1.1-1)(4)f-1 第 3 期の改良ノッチノズル参照)の考案を行った。更なる小型

化を図ったノッチを採用し周方向に18 か所これを配置している。

第3期の模型試験結果

図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)f-2 右図にコニカルノズルからの騒音低減白として、オリジナルノッチノズル、
改良ノッチノズル(ノズル出口直径約 40mm)及ぴシェブロンノズルの比較をした模型試験結果を示
す。横軸は騒音放射角度である。改良設計検討で期待していた通り高周波数騒音の増大を抑制する
ことができ、側方側(90゜~130゜付近)でシェブロンノズルに優る騒音低減効果を実証できた。
第3期模型試験成果は IHI-JAXA共同研究の枠組みを活用することにより得たものである。

第2期のオリジナルノッチノズル第3期の改良ノッチノズル
図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)f-1 考案したノッチノズル

大型の改良ノッチノズル屋外エンジン試験結果

実機相当の確認試験として、JAXA 所有の小型エンジンに大型の改良ノッチノズル(出口直径約
260mm)を搭載して、秋田県能代市の屋外地上設備にて騒音試験を実施した。結果を図Ⅲ2.2.1.1-
1)(4)f-3 に示す。騒音はエンジンを中心に半径約 18m の遠距離場で計測し、その際のエンジン作動
範囲は推力 3000-450ON で排気マッハ数 0.フ-0.8、排気速度 360-420m/S (エコエンジンのコア排
気速度の離陸時条件相当)に設定した。右下図はコニカルノズルと改良ノッチノズルによる騒音計
測結果の比較であり、小型エンジン試験においてもノッチノズルの騒音低減効果を実証できた。

図"12.2.1.1-1)(4)f-4は地上騒音計測結果に基づき、 1(A0手順に従い予測した空港離陸時の騒音
(EPNL: Effective perceived Noise LeveD 比較である。改良ノッチノズルによるコニカルノズル

からの騒音低減効果は、 2 か所の和で 2.8dB (Latera1 計測点で 1.7dB、 Flyover で 1.1dB)を見込む
ことができ、第2期の成果(2.2dB)を優る結果を得ることができた。

図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)f-5 は騒音と同時に計測した推力の比較であり、縦軸は修正推力、横軸はエン
ジンの修正回転数で整理している。ノズルの違いにより僅かにエンジンの作動が変化しているが、
ノッチノズルを搭載することによって推力低下が無いことを実証できた。
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第3期屋外エンジン試験成果は IHI-jAXA共同研究の枠組みを活用することにより得たものである。

第2期(オ"'ナル)ノツチ

ノツチ
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剣

図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)f-3 大型の改良ノッチノズル屋外エンジン騒音計測結果
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図Ⅲ2.2.1.1-1)(4) f-4
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屋外エンジン騒音計測結果に基づく空港騒音予測
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図皿2.2.1.1-1)(4)f-5 屋外エンジン騒音試験での推力計測結果
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これまでに開発した技術をべースとして、燃費重視仕様エンジンの低騒音化評価を実施した。燃

費重視仕様となったことで、排気ジェット速度が上昇しているが、これを(FD により可視化した。
また、排気ジェットを低減するために、インターナルミキサーを導入しコモンノズル化した形態で
の(FD 結果を併せて図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)f-6 に示す。また、第 2 期仕様の場合についても示す。第
期仕様でのピーク排気ジェット速度は365m/S程度と評価され、ノッチノズルの適用で 1(A0規制値一

21dB と評価される。一方で、第3期の燃費重視仕様とした時のセパレートノズル形態の場合、ピ
ク排気ジェット速度は上昇し 410m/S、 1(A0規制値一15dB と評価され、目標値を満足できないことが
予想される。そこで、コモンノズル化し、改良したノッチノズルを適用することで、ピーク排気
ジェット速度は 313m/S 程度と見積もられ、騒音は 1(A0 規制値一20.5dB と評価されることから、目

標値を達成できると考えられる。表H12.2.1.1-1)(4)f-1 に結果を示す。
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セバレートノズルでの排気ジェット速度
CFD解析果

図Ⅲ2.2.1.1-1)(4) f-6
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表Ⅲ2.2.1.1-1)(4) f-1
圧力比

コモンノズル(+ミキサー)での、ソエット速度
CFD解析結果

排気ジェット(FD解析結果

4

2'1^UI

0^.00

バイバス流

まとめ

ジェット騒音に関して、第 2 期で考案したノッチノズル(特許取得)の改良を行い、高い騒音低
減特性とともに、推カロスへの影響がほとんど無いことを確認し、既存のシェブロンノズルからの
技術的優位性を確認することができた。また、排気ジェット速度の高くなる燃費重視仕様において、
インターナルミキサー(ESPR プロジェクト成果、特許取得)の適用、コモンノズル化の採用で目標
値である 1(A0規制値一20dB を達成可能であると評価された。これにより、エンジン設計に必要な技
術、データベースを蓄積することができ、デモエンジンに向けた整備、準備ができた。
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g.制御
第 2 期ではインテリジェント化技術として、エンジン性能劣化の傾向、劣化部位や故部位の特

定のためのへルスモニタリング技術を開発した。第 3期は、低燃費化に資する SF(適制御を実現

するために有効と考えられるモデルベース多変数制御に係わる研究開発、エンジン制御の可変要素
の 1 つである圧縮機の可変静翼(VSV:variable stator vane)の制御精度向上、および、エンジン
電子制御の小型化に係わる研究開発を実施した。

尚、エンジンでの試験や、制御則構築に関しては、JAXA との共同研究により実施した。図Ⅲ

2.2.1.1-1)(4)g-1にエンジン制御の概要図を示し、上述の各技術の位置づけを示す。

VSVの高精度制御

・モデルペース多変数制御
'十測不可の推力の推定、高

速かつ安定な制御

PLA

ECU

制御則

モニタリングユニット
(XPの

クチュエータ

モデルベース多変数制御

モデルベース多変数制御は、限られたエンジンセンサーから計測できない推力、温度圧力等を工
ンジンモデル(数学モデル)から推定し、この推定値を制御する手法である。
回転数制御の場合、エンジンのぱらつき、および、センサー精度の影響により必要以上の推力を

出している、即ち、余計な燃料を消費している場合がある。この課題を解決するために、推力をー
定に制御することが必要である。しかし、飛行中、推力を計測する手段がなく、エンジンモデルを
用いた推力の推定が必要となる。一方、エンジンモデルは、様々な要因(エンジン個体差や性能劣
化等)があるため、正しい推定値を求めるためにはエンジンモデルに対して適切に補正を行うこと
が必要となる。このため、第 2 期で開発したへルスモニタリング手法の高度化(オンライン化)を
行い、エンジンモデルを逐次補正できるようなカルマンフィルタおよび NN(NeuralNetwork)による
オンライン同定技術の研究開発を実施した。

共同研究先の」AXA 所有のエンジンを活用して制御試験を行うために、基本となる制御則及ぴエン
ジンモデルを設計するために必要となるエンジン動特性を、エンジン試験によりM 系列信号を入力
して取得した。この結果を反映し、カルマンフィルタおよぴNNの設計を実施し、エンジン試験に供
試した。この結果、2変数入力に対する 2変数出力のデータが得られ、SF(C最適制御に資するモデ
ルベース多変数制御が成立することを確認するとともに、モデルベース多変数制御を設計する上で
必要となるプロセスおよび技術を取得することができた。結果を図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)g-2 に示す。こ
の結果から、燃料および排気ノズルに対する回転数とモデル推定による推力の同時制御が可能であ
ることをエンジン試験で実証することができた。

.^^^^ 1^

性能

Tlm. orcycl.

図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)g-1 エンジン制御概要

化パラメータ

センサ計測値

センサパラメータ
捲定値

・エンジンの動特性同定

制御則設計に必要な動特性
データの高速かつ高精度な
解析手法

カルマンフィルタ

ニユーラルネット

推力推定値

十

残余

・オンライン同定
センサで計不能な性能

ハ'ラメータ、推力等を同
定する手法
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図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)g-2 モデルベースド多変数制御

VSVの制御精度向上
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VSV の制御精度向上は、通常2本のアクチュエータとアクチュエータを同期させつつ、VSV を動か

すためのシンクロナイズドリング等の部品で構成される。これらの構成部品の剛性、ガタや擦力、

位置計測センサ等の影響を受けるため、これらの誤差要因の下に VSV を精度良く制御することが課
題となる。この課題を解決するために、従来の位置制御より高速で安定な力制御を可能とする油圧
アクユエータ自身に計機能を持たせたスマートアクチュエータ化することにより、VSV の制御精
度向上に取り組んだ。

VSVの角度偏差は制御ロジックとVSV機構の相互作用に起因し.ているため、VSVシステムの機構を
ベースに製作した模擬負荷装置で要素特性試験を行い、ガタ、摩擦などの特性データを取得した。
この特性データと連成解析モデルとの合わせ込みを行い、制御手法を開発し評価した(図Ⅲ

2.2.1.1-1)(4)g-3)。その結果、 2サーボ・デュアルアクティブ制御および力制御により、目標であ
る VSV偏差土0.5deg 以下を達成でき、安定性にっいても従来の1サーボ制御より優位であることを
確認した。位置センサにドリフト故障が発生した場合、デュアルアクティブ制御では過剰な力がア
クチュエータから発生するが、力制御では過渡の応答にいはあるものの、過剰な力を抑制するよ
うに作用する点で有利となる。また、スマート化によるアクチュエータの位置センサ補正が可能
となりアクチュエータの点検整備が容易となる。
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電子制御器の小型化

先に述ベたモデルベース多変数制御及び VSV の制御精度向上を実現するためには、電子制御器に
組み込まれるプロセッサ及びメモリ等を増やす必要が生じ、電子制御器の大型化(重旦の増カロ)に
つながる。エンジン実装を考すると電子制御器の大型化は、許容されるものではないことから、
電子制御器を小型化するための技術が必須である。このため、新たな小型化技術として、樹脂封止
ベアチップ実装について研究開発を実施した。

樹脂封止ベアチップ実装(図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)g-4 参照)とは、ベアチツプを直接プリント基板に
直接実装し、ベアチップを保護するために樹脂で封止する方式で、民生品や車載品では既に実績が
ある手法であるが、航空機エンジンという特殊環境での適用可能性について評価を行った。(ベア
チップ:半体素子製造用の円柱状のインゴットを薄くスライスした円盤状の板(ウェハ)を切断
したままの裸のチップ(ダイ))試作した評価用基板を用いて、常温における内部回路(LVDTS/(,励
磁)の電気的特性検証試験を実施し、全供試品とも、設計精度内かつ封止樹脂による有意差がない
ことを確認した。

ナJント

バヴケーフ

まとめ

制御技術について、第 2 期で開発したへルスモニタリング手法の高度化技術、低燃費化に資する
SF(最適制御のためのモデルベース多変数制御、エンジン制御則設計を支える高精度な動特性取得
技術を、小型エンジンを用いた実機試験により、有効性を確認することができた。また、制御精度
向上のための VSV 制御手法、E(U の小型化技術を取'することができた。これら技術について取得、
確認できたことにより、デモエンジンへ適用可能なレベルとすることができた。

バウケージ1C(例:セラミウクⅨP)

ベアチ学づ

図Ⅲ2.2.1.1-1)(4)g-4 樹脂封止ベアチツプ実装

ベアチウプ

ポ^'ング
ワイヤ

止ペアチウ^

従来H飴40%試作品の

智膨

ナJント基板
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⑤製造工程確認試験

実用化を行ううえで重要な技術として、製造技術がある。特に、直接運航費用低減のためには、

低コストで開発部品を具現化するための製造技術が必須である。本研究では、大物鋳造部品や高価

な精密鋳造部品の低コスト化技術、圧縮機部品の低コスト製造技術、タービンの耐久性向上のため

の技術について、製造確認試験として実施とした。

a.鋳造シミュレーション

フロントフレーム等の大物鋳造部品、タービン翼鋳造の低コスト化技術として実施

b. LFW(Liner Friction welding、線形摩擦接合)
高圧圧縮機の動翼に適用しているブリスク製作のための低コスト化技術

C. M川(Meta1 1njection Molding、金属射出成型)
高圧圧縮機の静堤部品の低コスト化技術

d. MS((Micro spark (oat ing)
ケース側のアブレイダブルコーティングを廃し、圧縮機堤先端の硬質化による低コスト技術

e. TB((Thermal Barrier (oating)遮熱コーティング
タービン翼ヘの適用で、更なる高温化、高性能化、耐久性向上技術として実施

鋳造シミュレーション

大物鋳物フレーム、

タービン翼

圧縮機低コスト製造

LFW、 M川、 MS(

図Ⅲ.2.2.1.1-1)(5)-1 製造工程確認項目

TB(

ターヒン翼

ー'^
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a.金寿造:シミュレ^ション

フロントフレームの低コスト化を目的として、鋳物造を適用するためのシミュレーション技

術の開発を行った。図Ⅲ2.2.1.1-1)(5)a-1 にシミュレーションによる欠陥発生確率の分布予測と実
際の欠陥位置とを示す。概ね高確率で発生すると予測される位置にて、実際に引け巣が発生してい
ることが判る。

図Ⅲ2.2.1.1-1)(5)a-1 シミュレーションによる欠陥発生箇所の予測と実際の欠陥位置

本シミュレーションを用いて、欠陥の発生予測の低い鋳造方案を検討した。その結果を図Ⅲ
2.2.1.1-1)(5)a-2 に示す。シミュレーションで欠陥発生確率が低く、ガスポロシティの発生も抑え
た鋳造方案を確認することができ、実際に試鋳造した結果、欠陥が無いことを確認した。これによ

リ、型数の削減、検査省力化等により、約半減のコストダウン効果が見込める。

亀

、

四竺竺^

D

シユリンケーリ予(封軍卸

Eつ

Hlgh
貞Sk

温匠りネ産写佃ι笈r)

、・・r につ

シュリンケー.ノ写ι筑槌)

^
^

ガスボロシティ毛卸《封箪討1

温度

区>

旦U不良予処{

鋳造シミュレーションによる最適化結果

ガス*ロシティ予{

試鋳造したアルミ製フロントフレーム

図Ⅲ2.2.1.1-1)(5)a-2 シミュレーションによる鋳造方案の改良と試鋳造結果
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また、タービン翼部品ヘの適用についても検討を行い、図Ⅲ2.2.1.1-1)(5)a-3 に示すように、シ
ミュレーションにより欠陥を予め予測でき、最適な鋳造方案を設定することができた。図中の G/f
R は、引け巣の発生レベルを示すパラメータで、G は温度勾配、R は凝固速度を示す。6/fR が大き
いほど、シュリンケージ(引け巣)ができにくいことを示すパラメータである。温度勾配 G が大き

いと、その要素と隣接要素との温度差は大きくなり周囲の要素との凝固時間の差が大きく、先に固
まった部分にできた空洞ヘ周囲からの溶湯が供給されやすい。凝固速度 R が大きければ、その要素

と周囲の要素との凝固時間の差が小さくなり、周囲からの溶湯の補給がされにくいためシュリン
ケージができやすい。図には実際に試鋳を行った時に発生したシュリンケージの位置と比較して示
す。シュリンケージ発生レベルを精度良く予測できるようになり、図面要求でシュリンケージの合

否を判断できる精度にまで向上した。

Cンブグ"

二二
气寧、

造試験シュリンケージ生状況

Cフブず

t区全、

くy 、

シュリンケージ発生位置、レベルを

予測可能となった。

(/

し

ず"

まとめ

高コスト品の1つである大物鋳物部品および夕ービン静奨部品ヘ適用する鋳造シミュレーション

技術を開発し、鋳造法案作成の効率化、型数の削減、検査省力化に繋がる低コスト化技術を取得す
ることできた。これにより、直接運航費用低減に貢献する技術を取得し、デモエンジンへ適用可能

なレベルとすることができた。

図Ⅲ2.2.1.1-1)(5)a-3 夕ービン翼の鋳造シミュレーション
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b. LFW (Linear Friction welding :線形擦接合)
LFW については、第2期にて、模擬ブリスクの試作により加工、強度上の見通しを得たものであ

る。第3期では、実際に翼形状まで加工を行い、その適用性を評価した。

図Ⅲ2.2.1.1-1)(5)b-1 に翼部品およびディスクから、 LFW により接合しブリスクを製造する手順

を示す。翼部品の保持方法の考案、接合条件の調整を行い、LFW によるブリスク製造技術を取得で

きた。

ディスク

睦舎中

図Ⅲ2.2.1.1-1)(5)b-1 L FWによるブリスク製造の手順

また、接合部の強度確認として、加振試験を実施し、疲労破壊した供試体の全ては最大応力部よ

り破断しており、LFW 接合部から破断した供試体は無く、健全に接合されていることを確認できた。

図Ⅲ2.2.1.1-1)(5)b-2 に加振試験結果を示す。

翼面の大振

動応力の位置

厶

⇔

楼合捷 五匝仕上げ釦ヱ

(工

LF^るブリスク完虚品

まとめ

本研究により、圧縮機ブリスクの低コスト製造技術を取得することができた。接合部の強度につ
いても、実環境を念頭に加振試験を行って確認しており、デモエンジンへ適用可能なレベルとする
ことができた。圧縮機製造の低コスト化で直接運航費用低減に貢献するものである。この LFW によ
る接合技術については、本技術を早期にエンジン製造技術として活用するために、設備導入補助金
を活用し、事業者の工場ヘの導入事業を行うに至っている。
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応力解析結果
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,ー^^^
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加振試験後のND1結果

図Ⅲ2.2.1.1-1)(5)b-2 加振試験結果
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C. MI (Meta1 1njection olding :金属射出成型)
従来の削り出し等による製造法に対して低コスト化が可能な製造法である MIM の製造工程を図Ⅲ

2.2.1.1-1)(5)C-1 に示す。金属粉末と樹脂を混ぜ合わせ(混練)、それを型に注入して形状を付与

する(射出成型)。その後、成形された部品を炉に投入し焼き固める。この時、樹脂は蒸発し、金

粉末は焼結されて終形状部品となる(脱脂・焼結)。

従来の素材からの削り出しによる製造法では、航空エンジン用の高価な材料を切粉として廃却、

難削材のため加工精度を出すために長い加工時間を要するなど、製造コストが古いという課題が

あった。これらの課題に対して、MIM を適用することで、部品形状に必要な旦だけの素材で済み

(図Ⅲ2.2.1.1-1)(5)C-2)、終形状となるネットシェイプ化が可能となるため、素材費削減、製造

時間短縮を図ることができる。また、従来の組立工程での溶接作業が不要となることで熱処理回数

を大幅に削減でき、消費電力の削減にも繋がる。

図Ⅲ2.2.1.1-1)(5)C-3 に M川により製作したスピンドルを有する可変静翼部品を示す。ネジゲー

ジにて検査した結果、スピンドル部のネジ部は成型後の後加工も必要無く、合格とのレベルであり

翼部の寸法精度含めて製造ヘ向けた技術を取得することができた。図Ⅲ2.2.1.1-1)(5)C-4 に更に複
雑な形状の圧縮機後段の静翼部品を示す。3 次元的に複雑な形状ではあるが、成型に成功すること

ができた。

混練

0

樹"旨

図N12.2.1.1-1)(5)C-1 金属射出成型による製造法概要(MIM)
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射出成型

契品重量を1

余肉・廃却分

.

製品分

縮む

MIMと従来工程との素材重量比較

図Ⅲ2.2.1.1-1)(5) C-2
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本提案

^

従来工程
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圧縮機可変静翼(単翼)の試作例

図Ⅲ2.2.1.1-1)(5) C-3
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まとめ

圧縮機の静堤部品に対して、低コスト製造技術を取得することができ、デモエンジン製作に向け

た技術を整備することができた。直接運航費用に献する技術であるとともに、他のエンジンへも

波及可能な技術である。本技術を早期にエンジン製造技術として活用を行うために、設備導入助

金を活用し、事業者の工場ヘの導入事業を行うに至っている。

図N12.2.1.1-1)(5)C-4 圧縮機後段の静翼部品試作例

皿一113



d. MS((Micro spark (oating :マイクロスパークコーティング)
MS(は圧縮機ケース製造費の低コスト化を目的として、動堤 Tゆ部にマイクロスパークコーティ

ング(以下、MS0 による耐耗コーティングを施すことにより、従来からのケース側ヘのアブレイ

ダブルコーティングを廃することができる。第2期に引き続きMS(の適用性の評価を実施した。

一接触速度環境下でのコーティングの耐摩耗性を、模型試験により評価した。MS(被膜の:白
J^、

・高速環境下でのアブレシブ性を実験的に評価した。図Ⅲ2.2.1.1-1)(5)d-1 ヘ模型試験の概要^.日
^J^

を示す。高温・高速度下での接触環境を模擬するため、ターボチャージャの夕ービンインペラのー

部に MS(を施工した。試験条件は、空気温度650゜C、チップ周速Uom/S である。

^、日
^J^、
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模型試験概要

チップ、接触部の観察、

れていることを確認した。

あった。

まとめ

MS(のアブレッシブ性を確認することができ、圧縮機動堤のチップ先端に施工することで、従来
のケーシング側に設けていたアブレッシブコーティングの施工工程を廃し、製造コスト低減に繋げ
られることが確認できた。デモエンジンへ適用可能なレベルであることが確認でき、直接運航費用

の低減に貢献する二とが可能となった。

コンプレッサー側

図Ⅲ2.2.1.1-1)(5)d-1 模型試験概要と試験結果

<ーヲ
ケーシンゲ側の摩耗箇所

ケーシング側計測結果

計測の結果、翼にコーティングを施した箇所のケーシング側内周面が削

高速環境の接触において、回転中飛散等発生せず密着性も良好で



e. TB((Thermal Barrier (oating :遮熱コーティング)
高耐熱性を有する夕ービン翼材料に TB(を施工することで、更なる高温化、高性能化、耐久性向

上を図ることができる。本研究では、古い遮熱性能、耐久性を有する[B-PVD(Electron Beam

Physical vapor Deposition:電子ビーム物理蒸着)1こよる TB(施工技術にっいて、研究開発を実施
した。尚、部一PVDの施工については、N印0のナノプロジェクトで開発した、日本では大型の施工装

置を活用して実施した。

翼部品ヘ安定的に成膜する課題として以下がある。

・熱サイクルによる耐剥離性の確認

・成膜速度の安定性

・部品全体ヘの均質な成膜

郎一PVD により成膜した試験片を用いて、熱サイクルによる耐剥離性を確認するために、バーナー

加熱による繰り返し試験を行った。試験結果を図Ⅲ.2.2.1.1-1)(5)e-1 に示す。その結果、 5000 回
終了後でも剥離しないことを確認し、設定した施工方法にて十分な耐剥離性を有することが確認で

きた。

(a)バーナーによる熱サイクル

図Ⅲ.2.2.1.1-1)(5) e-1

成膜速度の安定化については、ロットによる違い、形状による違いを確認する試験を実施し、図
Ⅲ.2.2.1.1-1)(5)e-2 に示す結果が得られた。成膜速度については、ぱらつきは小さく、安定であ
ることを確認することができた。また、所定の厚さに成膜する場合に設けるべき製造公差について
のデータを取得することができた。

詩

虫.中交

中交

バーナーリグ

⑤Ni基材料の熱サイクル試験結果

熱サイクルによる耐剥離性

同一形状TPでの
平均値

5m0回終了後

剥離なし

働..

図Ⅲ.2.2.1.1-1)(5)e-2 試験片(TP)ロット毎での成膜速度のぱらつき確認

靈

TP全体での
平均値

座

0 5

同一形状1

TP全体
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更に、翼部品のような雑な形状ヘ均質に成膜することは、部品製造上重要な課題である。そこ
で、蒸気の周り込みを、翼部品を回転させ、かつ、部品の姿勢によって回転速度を変化させること
で、一様にあたるように工夫し、成膜の均一化を図った。図Ⅲ.2.2.1.1-1)(5)e-3 に翼部品回転の
模式図を示す。これにより、蒸気の回り込みにくい翼間ヘも均一に製膜できることを確認した。

回転軸

と回転
方向

まとめ

タービンへの郎一PVDによるTB.(の適用に向けて、施工技術を取得することができ、高温化.、高性
能化、耐久性向上のための技術を、デモエンジンへ適用可能なレベルとすることができた。

(a)蒸気が資間に入りやすい位置(b)
回度:遅い

<こ>

'＼こク

図Ⅲ.2.2.1.1-1)(5)e-3 翼部品を回転して蒸着

回転軸
と回転
方向

W

回

気が留面に当たりやすい位置
:早し、

<三>
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⑥システム評価

エンジン仕様目標値達成を確認するため、設計確認試験およぴ製造工程確認試験結果、更には関
連要素実証のファン、圧縮機、燃焼器の結果を反映させつつ行った,費重視仕様エンジン設計に対
して、システム評価を実施した。

以下に本プロジェクトのエンジン仕様目標値について再掲する。

[エンジン仕様目標値]
・直接運航費用の低減(エンジン寄与分)

現在運航されている同クラス小型航空機用エンジンと比較して、エンジン寄与分の直接運航
費用を15%低減可能なエンジン仕様であること。
・環境適応の向上

I CA0規制値(2006年適用)1こ対して、-20dBの低騒音化
I CA0規制値(2004年適用)1こ対して、-50%の低NO "化
注) 1CAO:国際民間航空機関

直接運航費用Φ0()低減については、段数削減などのシンプル構造による重量削減/備費用削減、
低コスト製造技術の導入による低コスト化、要素性能確保による燃費低減により達成される。各技
術、要素の研究開発に際しては、これらの性能、重旦、備費用、製造コスト等について、各研究

の結果がDO(へどれだけ影響を及ぼすか、 TradeFactor を共有しながら DO(への影響に配慮しつつ

行われた。表Ⅲ2.2.1.1-1)(6)-1 に Trade Factor のイメージを示す。 SF(、各要素性能、重量、
備コスト、製造コスト等について、このTradeFactor を用いる二とで DO(への影響を適宜把握でき

る。

TRADEFACTORSMAT融X

叩^

毎捜帥

^尋^

H沌却封^

Hpf語d^

ιPt塀創^

^^

^轍0脚

^凱^

^^

表Ⅲ2.2.1.1-1)(6)-1 Trade Factor

ずず
..'゛二斧^カ"」^1!.撫卸、ニ÷エ・」^τ."凱^;Uリ鳳,1辱トニ鮭^を"^窯器"1^畠1""、^""^ニニ1^"
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、H雄'兆徽泌が砥!鞍fl*雫泳蹴E軍毎祉.齢島再1艇轟4゛輔il.ぎ謡髄沖i,輔珂.寵"泌油冉一咽

J J

iiff/i///メ/

^百^^

幽W佃^^

^^叫

低燃費性能を支える圧縮機性能については、関連要素実証のTRL5の実環境試験が実施され、その
世界レベルの高性能圧縮機であることを確認している。また、バイパス流のダクトロス低減により
圧力損失による推カロス低減を図っている。低コスト化技術には、MIM、L則の圧縮機製造技術、
VSVりンク機構、MS(による翼チップ先端の耐摩耗性向上、鋳造シミュレーションによる工程適化
などである。重量削減には、低圧夕ービンの翼枚数削減、ファンは統合 OGV 採用による重量削減な
どである。図Ⅲ2.2.1.1-1)(6)-1 に各技術の DO(低減効果と積み上げ結果を示す。 DO(削減に最も
効いているのは、燃費性能向上のキーである、圧縮機性能であり、ど4.5%とν3 を占めている。こ
れら積み上げにより、 DO(-15%を上回る一17.5%となり、目標を達成した。
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エンジン価格、備費については、第 3期での,費重視仕様エンジンへの見直しで、第2期仕様
から圧縮機、タービンの段数増加があり、第 2 期よりも既存機に比して、エンジンコストで 20%程
度、整備費用で 10%程のコストアップとなっている。図Ⅲ2.2.1.1-1)(6)-2、-3 に既存機との比較図
を各々示す。
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Im%

80%

60%

40%

騒音については、規制値一20dB を目標値としているが、燃費重視仕様のエンジンサイクルにおい
て、小型エンジン試験で低騒音効果の確認された改良ノッチノズルに加え、コア・バイパス流を工
ンジン内で一様に混合するためのインターナルミキサー付コモンノズル化(寄与度:累積で 5dB)
により目標達成と評価される。尚、インターナルミキサーは、先のプロジェクトESPR成果が活
用されている。図Ⅲ2.2.1.1-1)(6)-4 にジェット騒音のための低騒音デバイスを、表Ⅲ2.2.1.1-
1)(6)-2に排気速度レベルから評価された騒音値を示す。

フrノダ財^

2^

0%

既存機 第2期

図Ⅲ2.2.1.1-1)(6)-3

人工

修理

寿命管理部品

部品交換

燃重視仕様

整備費の比較

燃費重視仕様

コモンノズル

インターナルミキサー

図Ⅲ2.2.1.1-1)(6)-4 ジェット騒音低減デバイス

'邑チ

圧力比

表Ⅲ2.2.1.1-1)(6)-2 低騒音化の評価結果

排気ノズル形態ビーク排気速度

セパレートノズル十改410m/S

良ノッチノズル(コア流)

コモンノズル(イン313m/S

(コア・バイパターナルミキサー付)

十改良ノッチノズルス混合流)

NOX については、Ⅲ章の関連要素実証、燃焼器の総合評価で示しているとおり、規制値一50%の目
標値を満足するとともに、直接運航費用ヘ貢献する低コスト化が図られている。図Ⅲ2.2.1.1-
1)(6)-5 に示すとおり、規制値に対して十分な余裕をもっており、また、他社のエンジン開発の低
NOX目標値と比肩するものであり、現時点においても十分競争力を有していると考えられる。

騒音達成レベル

1(A0 規制値一15dB
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125
疋Ph

^^

Year

図Ⅲ2.2.1.1-1)(6)-5 NOX 削減目標の評価

表Ⅲ2.2.1.1-1)(6)-2 にエコエンジンの特徴について、まとめて示す。各要素に適用した技術は、
特許取得を行っており、技術的競争力の維持が図られている。また、これらの技術の中で、他の工

ンジン開発ヘ波及可能なものについても示す。

ファンは第 2 期にて開発したゼロ・ハブファン技術(特許取得)により、低圧圧縮機を廃して軽

白化され、第 3 期技術開発にて更なる改良として低ソリディティ化、高アスペクト比化による軽白

化を実施するとともに、デモエンジンへ向けてファン後方のストラットの影響を評価可能とした。

ファン騒音には、スイープ・リーン統合 OGV 技術/スイープ動翼技術を適用した。圧縮機は,費重

視仕様に則り、高圧力比化のため新に設計を実施した。小型圧縮機で課題となる後段側のチップク

リアランスの影響を抑制するため、第 2 期で開発したディフューザパッセージ動翼技術(特許取

得)を後段2段に適用することで、世界レベルの性能を有する9段圧縮機をTRL5レベルの実機サイ

ズ、実環境でのりグ試験で実証した。このファン、圧縮機の空力設計技術は、事業者が実施してい

る開発エンジンの設計ヘ活用、波及が成されている。ファン騒音に関しても、OGV 枚数の適正化技

術が活用されている。

燃焼器については、燃費重視仕様に適合させるため、第 2 期で開発した急速混合形態(特許取得、

他国に無い日本独自の燃焼器)の性能チューニングを実施し低NOX燃焼器を開発した。

高圧夕ービン動堤ヘは第 3 期で実施した「耐久性評価技術」の中で国産単結晶材(特許取得)の

データベースを蓄積するとともに、第 2 期で開発したマルチスロット冷却構造(特許取得)で低コ
スト化を図っている。また、タービン静奨ヘは高い冷却効率を有するピン・インピンジ冷却構造

(特許取得)を考案し冷却空気低減、性能向上を図っている。

低圧夕ービンでは、エコエンジンの1つの特徴であるカウンターローテーション化と高揚力化、

高性能化で、インタラクションロス低減/翼枚数削減、軽量化(部品点数削減)の第 2 期技術成果
を反映して適用した。また、カウンターローテーションを実現する作動反転ベアリングを開発し、
性能・機能の確認を実施している。特に、高揚力化、高性能化の低圧夕ービン翼設計技術の各技術

は、事業者が担当する開発エンジンの設計に活用されている。

騒音に関しては、第 2 期で開発、特許取得したシンプルかつ推カロスの小さいノッチノズルの低
騒音特性を向上させた改良ノッチノズルを開発するとともに、インターナルミキサー(ESPR で特許
取得)を採用しコモンノズル化でジェット騒音を低減させた。

制御は、故障検知ロジック、実エンジンによる動特性同定手法、性能パラメータ同定手法など制
御設計、ヘルスモニタリングに係る技術を開発した。

低コスト製造技術では、エコエンジンを製造するために必要となる技術として、軽量な圧縮機を
実現するブリスク製造技術である LFW(線形摩擦接合)、圧縮機静翼部品の低コスト化技術である

M川(金属射出成型)、圧縮機翼チップの摩耗を防ぐ MS((耐摩耗コーティング)、フロントフレームなど

の大物鋳物部品、鋳造部品である夕ービン舞の鋳造シミュレーションによる工程最適化の低コスト
化技術を開発した。この中で、LFW、MIM や鋳造シミュレーションについては、他のエンジン製造事
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業で活用、事業展開を図るため、製造設備の導入を実施している。
以上のとおり、事業化ヘ向けて重要な技術が取得、整備された。図Ⅲ2.2.1.1-1)(6)-6 に第 3 期

に設定した燃費重視仕様エンジンの全体図を示す。

まとめ

第 2 期のエンジン基本設計結果をべースとして、その後の市場・技術動向等の世界経済状況、取
り巻く環境の変化に柔軟に対応することで、燃費重視仕様エンジンを設定し、目標エンジンとして
新たに全体設計を行った。中でも鍵となるコア要素である圧縮機、燃焼器の関連要素の古性能化技
術開発や低コスト製造技術開発、タービン冷却、騒音などの性能確認試験を実施した。これらによ
る実証試験を通して'られた試験データ等により、直接運航費用低減、低騒音化、低 NOX化の各工
ンジン仕様目標値を達成可能な設計技術を取得することができ、デモエンジン開発に向けた技術を
整備することができた。

ファン ゼロハブファンを開発し、

機削除、軽量化(部品点数削減)

スイープ/リーン(ESPR成果)で低騒音化、統合OGV (出
口案内静翼)の採用でシンプル化、軽量化(部品点数削減)

ディフューザパッセージ動翼を開発し、終段奨高さに対応した
小型多段高性能圧縮機

急速混合燃焼器を開発し、低NO×、低コストの両立

国産単結晶材の採用

シンプル構造のマルチスロット冷却(部品点数削減)

ピン・インピンジ冷却構造の採用で冷却効率向上

カウンターローテーション化と高揚力化、高性能化で、インタラ
クションロス低減/翼枚数削減、軽量化(部品点数削減)
カウンターローテーションを実現する作動反転ヘ、アリンゲを開発

シンプルかつ推カロスの小さい低騒音ノッチノズルを開発

ESPR成果を活用した低騒音化ミキサーを採用し、コモンノズル化

ヘルスモニタリング技術を支える故障検知ロジック、性能同定、モデルベース
多変数制御などを開発

LFW (線形摩擦接合)、 MIM (金属射出成型)、 MS((耐摩耗コーティン
グ)、鋳造シミュトション等の低コスト化技術を開発

圧縮機

表Ⅲ2.2.1.1-1)(6)-2 エコエンジンの特徴

特徴

、ハブ側高圧力比化で低圧圧縮

燃焼器

高圧

タービン

高流

低圧

タービン

ノズル

制御

製造技術

特許

0

事業展開

(0)

0

0

0

0

00

()は、

ESPRプロジェ外取得特許
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図Ⅲ2.2.1.1-1)(5)-6 燃費重視仕様エンジン全体図
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2)関連要素実証

関連要素実証として、エンジン構成要素である、ファン、圧縮機、燃焼器にっいてりグ試験によ
る実証試験を実施した。尚、燃費重視仕様エンジンとしたことで、コアエンジン要素に焦点を当て
た研究開発を実施した。圧縮機では、高圧力比化により必要となった9段圧縮機の新規設計・開発、
燃焼器では、高圧力条件化で厳しくなった低 NOX 化技術の高度化のための研究を実施し、各々にっ
いて最終的に実機サイズ、実境での性能取得試験により、TRL5 に相当する実証試験を実施しナニ。
二れら成果をエンジン設計に反映するとともに、直接運航費用低減、低 NOX 化の各目標値達成の評
価ヘ反映した。

丁モエニ戸フン適用に向けたゼロハづファン改良

一^

(1)ファン

第 2 期で開発したゼロハブファンにっいて、エンジンへ適用する上で必要な技術事項に付き、試
験、解析による確認、データ取得を行い、エンジン設計にフィードバツクを行った。

、、
、、

^

、、

図Ⅲ2.2.1.1-2)-1 関連要素実証での対象要素

低NOX燃器の開発、実証

小型高性能9段圧機の開発、実、

,

①下流バイファーケーションの性能<の影響
小型エンジンではエンジン周囲のスペースが小さいため、相対的にバイファーケーシヨンが厚く、

またファンに接近しているなど、実機エンジンに要求される構造上の制約を受け、ファンの空力性
能に影響を及ぼすことが考えられる。そのため、エンジン全体設計で計画しているバイファーケー
ションをファンリグに組み込みその影響を把握した。
供試体、(FD 解析結果、試験結果を各々図Ⅲ2.2.1.1-2)(1)-1、-2 に示す。 P-Q やファン効率で約

Ipts、サージマージンが平均 0.5Pts、フラッタマージンでは約 2PtS の低下という性能上許容でき
ない影響があることが判った。並行して行った(FD で定量的な影響把握が出来ており、ファン性能
ヘ影響を与えないバイファーケーション設計上のクライテリアをエンジン全体設計ヘフィードバツ
クできるようになった。これらの知見を、Ⅲ章の 2.2.1.1-1(4)e.ダクトロス低減ヘ反映し、下流か
らの影響を低減したバイファーケーション形状が検討された。
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バイファーケーション

(a)ファン供試体下流のバイファーケーション

図Ⅲ2.2.1.1-2)(1)-1

.設計点
想定柞勤線

→一試験結果(バイファケーション無)
試験結果(バイファケーシヨン有:~61の

(b)(FD 解析結果

供試体とCFD結果

設計値(C印)

②軽量化、エンジン統合のための改良設計
エンジン適用に向けて、更なる軽量化、ファン要素としてエンジンと統合するうぇでの構造、強

度面についての改良を加えた検討を実施した。
軽量化にっいては、軸長を短縮し、また低ソリディティ化、高アスペクト比化による改良設計を

行った。コード長を短縮した低ソリディティ翼を設計、低ソリディティを維持したまま動翼枚数を
18枚→20枚と増加し高アスペクト比とすることでさらに軸長を短縮することにより、軽量化を図っ
た。改良翼にっいてCFD解析を実施し、第 2 期の設計とほぼ同等の性能が得られることを確認し
た。この改良設計においては、構造、強度面として特に、エンジンの軸振動、耐 FBO(Fan 引ade
Off)性の成立性にっいても確認を行いながら実施した。図Ⅲ2.2.1.1-2)(1)-3 に改良したゼロハブ
ファンの(FD解析結果、エンジン全体設計ヘの反映図を示す。

ファン部入口修正ヂ量 kE5

図Ⅲ2.2.1.1-2)(1)-2
バイファーケーションの空力性能ヘの影響(試験結果とCFD結果)

100.ON*

黒線(無)と赤線

(有)の比較が試験
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第2期 第3期改良

X 殺計点(廿.偸W)

^作

第2期
第3期改良

゛"^

2

ファン入口修正流量(kι3)

3

ニニニニニ^

第3期

20枚

エンジン適用ヘ向けて改良設計したファン動翼の性能実証のため、デモエンジン形態でのりグ試
験機を計画、供試体設計を行った。図Ⅲ2.2.1.1-2)(1)-4 に供試体計画図を示す。(第3期期中での
燃費重視仕様ヘの変更に伴う開発要素の重点化のため、供試体製作は見送られナこ)

18枚

第2期

図Ⅲ2.2.1.1-2)(1)-3 改良ゼロハブファン
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につ
につ

T

⇔

ゼロハブファン動貫

<ク

a血こ,、、,・
^.".」'

》

気流

につ

二7

①

③MB1時の性能低下予測

の虚,. コアダク^ゑ心の

児アタクトの過燭
バイ,tスタフ1聖ニソ三,'゛・毒愈r虚

ハ'フデケ・三・ユンそ迅ιJ

図Ⅲ2.2.1(1)-2.1)-4 デモエンジン形態りグ供試体設計結果

資

鳥吸込み時、特に MBI(Medium Bird lngestion:中型鳥吸込み)1こおける、ゼロハブファンの空力
性能低下にっいての検討を行った。米国の FAR(Federal Aviation Regulation)の規定では、中型の
鳥を吸い込んだ際に25%を超える推カロスがあってはならないとされている。

図"12.2.1.1-2)(1)-5 に鳥吸い込み時の変形予測結果を示す。本変形予測は、本研究開発の「耐
空性適合化技術」の中で取り組んだ、異物衝突の解析手法を用いてゼロハブファンの変形予測を実
施したものある。本形状を基に、(FD 解析を実施し、翼変形後の性能低下について評価を行った。
図Ⅲ2.2.1.1-2)(1)-5 に(FD 解析結果を併せて示す。変形堤によって、流れは大きく乱され、隣接
買ヘと広く影響している。本結果から性能低下による推カロスを見積もることが可能となる。

バイバスダクト

実機形態及び
改良設計反映

@)棋康バイファケーシヨン

8096Span

工,
゛.^

M引変形翼

変形翼形状

図Ⅲ2.2.1.1-2)a)-5 鳥衝突による変形堤形状とC FD解析結果
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④着氷(東京理科大学との共研)
エンジンファンへの着氷現象は、航空機の飛行安全上の重要な事項のーつである。機体の堤ヘの

着氷とともに、エンジンファンへの着氷も重要である。この氷にっいて、大学との共同研究によ
リシミュレーションを実施した。

図Ⅲ2.2.1.1-2)(1)ーフに開発したコードにて、 NA(AO012 翼前縁部ヘの着氷にっいて、文献試験
データとの比較を行った。図に示すとおり、今回、氷粗さの影響を加味したModified として実施し
たコードにて、翼前縁部の着氷形状をよくシミュレートできていることが判る。

y/C

0.06

0.01

試験結果文献

.

このコードを用いて、着氷の計算対象として、特に、ファン後方の FE6V(Fan Exit Guide vane)
への着氷を取り上げて計算を実施した。Hub、 Mid-span、 Tゆの部位による着氷、成長に違いが生じ
ていることが判る。FEGV ヘの着氷の度合い、更には空力的な影響について、評価可能なシミユレー
ション技術を取得した。(図Ⅲ2.2.1.1-2)(1)-8)

^.04

.

.

0.10 X/C

W1Ⅱam B.、Vτ1冒hι DRAINASAIONERA C0しLABOLATION ON

REsf:ARCH PARTⅡ・PREDICTION OF AIRFOH'1CE ACCRETION"

.

.

.

.
. .

..

図Ⅲ2.2.1.1-2)(1)ーフ着氷計算の検証結果

EXP.
Previous

Modifled

.

ICING

図Ⅲ2.2.1.1-2)(1)-8 FEGV ヘの着氷計算結果
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まとめ

ゼロハブファン(特許取得)のエンジン搭時の下流バイファーケーションの響を確認すると
ともに、更なる軽化を実現することができ、直接運航費用低減に寄与した。また、鳥吸い込み時
の翼変形予測結果から性能低下を(FD で解析、静翼ヘの着氷現象をシミュレート可能とするなど、
解析技術を整備でき、デモエンジン適用ヘ向けた技術を確立できた。
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②圧縮機

第 2 期で開発したディフューザパッセージ動翼を適用した小型高性能圧縮機について、第2期仕
様エンジンにおける6段圧縮機および第3期期中に変更した燃費重視仕様エンジン用の 9段圧縮機
について研究開発を実施した。

6 段圧縮機では、ディフューザパッセージ堤を適用したりグ試験による効果確認およびエンジ
ン適用にむけた改良設計を実施した。燃費重視仕様の 9 段圧縮機については、6 段圧縮機成果を
ベースとした空力設計、供試体製作、試験を実施して性能確認を行った。また、ディフューザパッ
セージ翼列の部分段による高速回転試験により、その効果確認を行った。また、圧縮機の基盤技術、
性能向上のために、ウインドミル時の圧縮機の流れ場、ロス把握、更なる性能向上のための翼列流
れの詳細計測、あるいは半径方向混合現欽の詳細計測を大学との共同研究により実施した。

①第2期仕様の6段圧縮機試験
高荷翼列圧縮機について、第2期に実施した目標エンジン基本設計結果を反映し、エンジン形

態のりグ試験供試体の設計・製作・試験を行っナニ。実用化を視野に置き、ロバスト性の観点から作
動域の拡大等を狙った翼列や通路などの設計を行うとともに、段間計測や可変静翼変更により、詳
細マッチングデータを取得した。図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)-1 に供試体の断面図および試験結果を示す。
可変静翼(VSV:variable stator vane)の最適化により低回転域のサージマージンの拡大を確認した。

コ^底^ネ^こ

^琴

粂

(b)試験結果(a)供試体断面図

図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)-1 デモエンジン形態6段圧縮機りグ供試体と試験結果

安

+第3期試験結果, 1 '
1.2 +第2期^結果一一」一ーーーー1-ーーーー→一ーー才一

_1_____

VSV最適化により低回転域の
サージマージンの拡大を確認 ノ'

〆 1

1 1 1 /1 1卯^回転数

"0・0 ・・・・・・・・・・・・・・1・入・・・・・・・・・・・・・・・
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また、さらなる性能向上・安定作動域拡大等を図るため、大規模(FD 解析を行い、段間のマツチ
ング状態にっいて調査、検討を行い、設計手法の確認を行った。計算結果を図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)ー
2)に示す。更に、JAXA との共同研究により」AXAの設備にて設計データの追加取得を目的に試験を
実施した。図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)-3 に供試体と試験結果例を示す。中間段抽気の影響について、フー
夕取得を行い、抽気の影響を加味した段間マッチングのためのデータを取得することができた。

(a)供試体搭載状況

図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)-3

②エンジン搭ヘ向けた6段圧縮機の改良設計

デモエンジンに適用するため、上下流モジュールとのインターフェースや2次空気の仕様、構造
面の検討結果等を反映したエンジン仕様圧縮機の設計を行った。最終段静翼(OGV)と燃焼器のプレ
ディフューザ(構造部材となるストラットを含む)とを一体化させた OGV ディフューザについて、
性能・構造・燃焼器入口要求仕様を満たすよう詳細設計検討を行った。初段動翼について、スイー
プ化や効果的なケーシングトリートメントの適用などのさらなる高性能化を行った。図Ⅲ一2.2.1.1-
2)(2)-4に改良設計の概要を示す。

1段動賀の能向上 更
(スイープ化)

1段 2段 3段 4段 5段 6段

データ取得例:中間段抽気(4段出口から3.5%

入口流量)の有無による各段圧力比の変化

(b)各段圧力比

デモエンジン形態6段圧縮機試験(JAXA設備)

^壷^

SV

0.2

中間段抽気あり

中問段抽気なし

抽気ありの場合、抽気位置より
上流段の圧力比が下がり、下流
段の圧力比が上がる

S^ R剖

ε6 22224

抽気の最新サイクルへの
(4SV= 2SV+3SV)

S RB

図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)-4

4-8

抽気ボート形状のエンジン形態ヘの
(丸穴→スリット形状)

S

5田0
1引

RB

702

S

8缶4

各貿列間の軸方向ギャッブ

エンジン用として設計した6段圧縮機(第2期仕様)

RB

9.6

OGVディフューザ設計変更

RB

IE13

V RB

14144

セクタ^コスト化のための
3段~5段静翼の枚更
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③燃費重視仕様9段圧縮機の設計、試験
,費重視仕様のための高圧力比化に対応した9段高圧圧縮機の設計を行っナニ。第2期仕様の6段

圧縮機の試験結果および(FD 解析結果から得られた段間マッチングデータをべースとして設計し、
小型圧縮機故にチップクリアランスの影響が大きくなる最終段の8段およぴ9段動翼の2段に亘り、
チップクリアランスへの空力性能ヘの響を抑制できるディフューザパッセージ動翼を適用した。
更に、高圧力比化による二次流れを軽減するために、スイープ・バウ等の三次元設計を適用し、高
性能化を図った。図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)-5 に(FD 解析によりスイープの有無による流れ場の比較を
行った解析結果を示す。チップ部の低マッハ数領域(青色部分)が軽減され、流れが改善されてい
ることが判る。

燃費重視仕様エンジン用として、取終的に設計された9段圧縮機の断面図を図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)ー
6 に示す。

スイープ無し

TIP

区仁堕田

L/E

Hub

T/E

_),

^.ー^

90乳Span

、主一,、ー、__、

図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)-5 スイープの有無による(印結果(等マッハ線図)

・スイープ・バウ等の三次元設計適用
・部分段圧機のりグ試による段問マッチング

クリアランスフロー

1 /'ー

図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)-6

小型化に伴うチップクリアランス流れを
軽減するディフューザパッセージ設計

/ー"ーー入

燃費重視仕様エンジンの9段圧縮機
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燃費重視仕様の9段圧縮機について空力設計の確認として、全段(FD 解析により段間マッチング
(段毎の圧力比の配分)を確認した。計算は」AXAの大型計算機を用いて実施した。図Ⅲ一2.2.1(1)ー

2.2)ーフに示すとおり、段間マッチングについては1%以内に収まっており、適切に'図どおりである
ことを確認し、燃費重視仕様圧縮機の設計の妥当性を確認した。

一/
一^

(b)段間マッチング(a)全段(FD解析

図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)ーフ高圧力比化した燃費重視仕様圧縮機の全段大規模(FD解析結果

図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)-8 に後ろ 2 段に DP 動翼を適用した 9 段圧縮機供試体を示す。試験は海外の
試験設備および事業者の試験設備にて実施しナこ。試験結果を図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)-9 に示す。設計通
りの圧力比、流旦特性を確認するとともに、各段の圧力比特性も設計意図通りであることを確認し
^0

段圧力比の設計値からのかい離

朔郡

2 3 4 5

段

6 7 8 9

9段圧縮機供試体(動翼)

図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)-8 燃費重視仕様圧縮機
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0.M m

100%N

目

にて目

力比を

流量、
成。

ツ0 NC NC: orrecte

0.80.60.40ユ

Inlet corrected flow rate lDesign

(a)圧力比一流量特性

図皿一2.2.1.1-2)(2)-9

0

1 0% NC

990O NC

6% NC

概ね設計通りのマッチング

Speed

1ユ
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^

(b)各段圧力比

燃費重視仕様9段圧縮機試験結果

齢

ゞ亀、R ゞ々?.R U.3R ゞキムR ゞ.らR ゞ.6R ゞ.1R ゞ々らR ゞ亀9R
Stage

100%NC

竜,

翼昏号

寅回^

寛

勳冥

チウブク」アランス

チップ

ノ、づ

讐造^

゛ケーシ^.^畳

Deslgn

R四也St

静

図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)-10 チップクリアランス、奨振動の非接触計j則

本試験ヘは、試験中のチップクリアランス、翼振動をモニターするために、非接触計測技術を導
入した。図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)-10 に計測例を示す。チップクリアランスΞ十測ヘは、静電容量型のセ
ンサーを用いた。低回転時には翼の伸びが小さいため、チップクリアランスは大きく、高回転時に
は翼が伸びるため、チップクリアランスが小さくなっている。また、翼振動計測として、光学式に
よる翼先端変異の計測により翼振動振幅を計測した。回転数上昇で、翼共振回転数の通過中の計測
結果を示す。円グラフからも判るように、振動振幅が回転上昇とともに徐々に大きくなるが、共振
点通過で振幅が小さくなっていることが判る。さらに、翼毎の振動応答データを取得でき、ブリス
クの翼とディスクの連成振動に関わる知見を得ることができた。これらにより、試験時のクリアラ
ンスを把握することができたとともに、圧縮機試験時の保安計測並ぴに構造技術資料の取得にも有
効に活用された。

9段圧縮機試験の結果、6段動翼(6R)、6段静翼(6S)については、比較的高い振動を示したため、
圧縮機のオペラピリティの観点から、振動低減のための改良設計を実施した。
6R につぃては、(FD により詳細な流れ場の計算結果から得られた空気加振力を用いて、翼振動応
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答解析を実施し、運転域内の高次モードの振動応答量を予測した結果、6R の振レベルの高い状況
を再現、確認することができた。解析結果から、上流段のウェークの影響が原因と特定し、5S 空力
改善によるウェーク欠損低減、 5S-6R の軸間距離見直しの改善策を立てた。図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)-11
に振動応答の解析結果を示す。

4S

4S

5R
5S 6R

霊馳応磐僻新モ丁ール

5R

6S

5S 6R 闘

6S に関しては、FEM解析、実部品の振動変位計測を実施し、セグメント形態での ITEード(1次
振り)であることを特定し、バンド形状を変更する対策を立案した。本対策は、供試体に適用し部
品単体での固有振動計測によって共振する回転数域が低回転側ヘ移動したことを確認するとともに、
圧縮機りグ試験にて、振動回転数域を意図通りに移動されたことを確認した。図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)ー
12に6Sの振動低減結果を示す。

↓UⅡP,
.5

"孔'"0

運WI=ス'bΦ剛陽tエントロピ》

30

図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)-11 6R の振動原因特定

」

CFO

Rie tぞ5t

1气 励振源」4S

励振源:5S

0

.
. .

5R ユ.ユS

第登段静気(セグメント餐釦

.

共^の姦励応磐^軸果

,

'R I.ヨS

F^析

また、供試体による段間の構造は、ディスクをボルト締結により結合しているため、静翼内周側
のディスクシール部のキャビティ容積が大きい構造となる。実際のエンジンではボルト締結ではな
<一体構造となるため、このキャビティの影響がむしろ小さい構造となっている。このキャビティ
の大きさにより、漏れロスやWindage ロスによる性能ヘの影響を評価した。図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)-13
にりグ供試体形態とエンジン実機のキャビティ形態を示す。このキャビティの主流ヘの影響、性能
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実郡品の

振動Tード計訓

F^析と突部晶計測債伽

鳥

図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)-12 6S の振動原因特定
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響を見積もるために、非定常大規模(FD解析を実施して確認した。ヘの

.dDに用いナ

0層mlca闇,W
リグのキャビティ形

M団Cきリ1N

キャビティが大きい

エンジン実根を想定した浅いキャピティ影

図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)-14 にりグ試験供試体のキャビティ構造の非定常(FD 計算結果を示す。後段
に掛けてロスが増加していることが判る。次に図Ⅲ一2.2.1(1)-2.2)-15 に定常(印によるキャビ
ティ形態の相違による結果を示す。小さいキャビティとすることで、主流温度の上昇を抑えられる

ことが判る。これらの結果から、 0.1~0.4PtSの効率回を望めることが判った。

Sユ

島0..ピ,'憾.竜,寺埋.闇^副

Sヨ S4 55 56 57

図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)-13 キャビティ構造の相

Ω
9

キャビティが小さい

甥

y

参考: VV油Outcavity(キャビティを考慮しない解析)

S5

V、1ith cavity(0"ginal)

図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)-14 リグ試験供試体のキャビティ構造の(FD計算結果(2眺スパン位置)

後段に力、けてエントロピ上昇増。
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0Π且lnalcavlw

UD

高圧力比かつ小型の軸流高圧圧縮機を設計し、TRL5 レベルのりグ試験を実施して、流量、圧力比
22:1 等の所定の性能を有することを確認した。図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)-16 に世界の性能トレンドと比
較した図を示す。第 3期に開発した 9段圧縮機は、世界レベルの性能を有していると評価できる。

また、第2期仕様の 6段圧縮機についても高い空力負荷係数にも拘わらず、世界レベルの性能を有
してい

UA・UDの主流温度上昇

図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)-15 キャビティ形状による温度上昇の相

ModCヨVIW

UD

UA・UDの主流温度上昇
OriginalcaviWに比して減

省エネ

開発

^^^

軽L、・女し、空力荷係数
(右に行くほど段数減、周速減空力的に憾しいが惰造・コスト向でメリット)

図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)-16 圧縮機性能の比較
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④ディフューザパッセージ効果確認

小型・高圧力比化の鍵となるディフューザパッセージΦP)の設計確認のため、DP 部分段の供試

体により、劣化時のチップクリアランスが拡がった場合の特確認試験を実施した。試験は、DP 段
の前に上流を模擬する初段を設け、合計2段として試験を実施した。部分段圧縮機の供試体を図Ⅲ一
2.2.1.1-2)(2)-17 に示す。 2 段目の動翼を通常翼((NV :(onventionaD あるいはディフューザパッ

セージ翼ΦP:Di仟User passage)に交換し、チップクリアラインスを拡げない場合、拡げた場合
について、各々試験を行いDP堤の効果を確認する試験を実施した。

2RB...・,.1GV,1RB,1SV

tw.2,,1N{゛1電

2Stg.model・CNV
(a)ディフューザバッセージ翼(DP)

メ
上流"

(d)供試体動翼(b)通常翼(CNV)

図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)-17 部分段圧縮機の供試体

図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)-18 に DP翼性能の試験結果と(FDの比較を示す。 DP翼の通常クリアランスで
の解析と試験結果は良く一致している。チップクリアランスを拡げた場合も、(FD 予測並みの空力
特性が確認され、チップクリアランスが拡大した劣化時において、DP 翼により性能維持できること
が確認された。また、図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)-19 にチップクリアランスを拡げた時の通常奨と DP 堤の
性能の比較を示す。クリアランスが拡がることで、通常奨では効率の低下、圧力比の低下が見られ
るが、DP 翼ではより急峻な圧力比特性、古効率を維持し、健全なポンピング特性を示していること
が判る。これにより、DP段の有効性、設計の妥当性を確認することができた。

P 2SV P

.

院.ι知司

'

」.

IGV

一'

IRB ユRR(DP)ISV

D予動奨
^

ω供試体概要

上

OP気

図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)-19
クリアランスを拡げた場合の性能比較
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CFD予測並みの空力特性を確認
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図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)-18

DP翼の試験結果と(FDの比較
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⑤圧縮機流れ場の基礎データ取得(早稲田大学共研)

ウインドミル特性

空でエンジンが燃焼器の吹き消え等により止した合の再起の検討を行うには、圧縮機の

ウインドミル特性が必要である。吹き消えによりエンジンが止した ^ 飛行によるラム圧を受^、

けてエンジンはウインドミル状態(風車のように回車云)となる。この時、条件によって、圧縮機で

圧縮仕事をするか、タービンのように駆動力を発生する。このウインドミルについて、遷音速段を

模擬した動翼・静翼例を製作し(図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)-20)、りグ試験により特性データを取得した。

動翼

図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)-21 に試験結果を示す。トルク性能には、翼回転制御モータの電流値をト

ルクに換し、動舞作動状態を確認した。流量が増すにしたがい、圧縮機作動から夕ービン作動ヘ
移ることが判る。更に、りグ試験による翼列の詳細流れ計測データを用いて、(FD の妥当性を検証

した。図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)-22 に結果を示す。(FD の検証によりウインドミル時の作動予測に活用が

可能となった

図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)-20 遷音速段を模擬した試作動・静翼列

t3

静翼
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凌

図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)-21 ウインドミル試験を実施した装置と結果
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('1)軸方向流速ノ周速

流量係=0.5
(圧機作動状)

シミュレート大規模はく

熱線流速計計測による静流れ

半径方向混合現象

更なる高性能化ヘ向けて(FD の役割が益々重要となっているが、 CFDによる流れ場の予測の技
術課題として、半径方向混合現象の高精度化、特にチップ部の予測精度向上がある。そのため、動
静翼下流での半径方向混合現象につし)て、熱線計測により、詳細な乱れ特性(乱れレベル、乱流.応
カ、それらの減衰等)を取得した。図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)-23 に示す。図の(b)ほ静翼下流側から見た
流れの乱れ度を示し、上流の動翼ウェークが移動していることが観察され、静翼コーナ、チップ部
の大きな乱れが捉えられている。

多段圧縮機流れ予測精度向上に必要な半径方向混合現象を予測するためのCFD検証用データを
取得でき、設計精度向上のためのデータを取得することができている。

図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)-22 ウインドミル時の流れ場の試験と(印との比較

大

流量係数=12
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(b)翼列試験による乱れ度計測結果の例(a)半径方向混合現象の課題

図Ⅲ一2.2.1.1-2)(2)-23 半径方向混合現象
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まとめ

第2期仕様の6段圧縮機では、デモエンジン形態でのりグ試験を」AXAとの共同研究により試験支
援を頂きっつ実施することで所定の性能を確認することができた。これらの結果を基にして、デモ
エンジンへの搭載、インターフェースを考慮した設計まで実施することができた。一方で、第 3 期
の燃費重視仕様の9段圧縮機にっいては、実機サイズの供試体を製作してTRL5の試験を実施し、小
型軸流圧縮機では世界レベルの性能を有している二とを確認できた。この設計あるいは評価に際し
ては、JAXA との共同研究をとおしての大規模(FD を活用することで有益な報を得ることができた。

^

また、大学との共同研究では、ウィンドミル時の作動特性や半径方向混合現象の詳細な流れ 7^

夕を取得できたなど、通常の運用とは異なる状況での性能予測や更なる性能向上に資するデータを
蓄積することができた。以上により、デモエンジンに向けて、燃費重視仕様の小型高圧圧縮機を開
発することができた。
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③燃焼器
①概要
第2期要素技術開発では、排出物削減の目標性能や運用上の燃焼器性能およぴ直接運航費用ヘの

寄与度を評価することで、取終的にエンジンへ適用する燃焼器として「急速混合燃焼形態」を採用
した。この「急速混合燃焼形態」について、エンジン用として適用するため、改良、性能向上を図
るとともに、広範なエンジン実作動条件でのデータを取得、蓄を行い、要素性能を実証する。図
Ⅲ2.2.1.1-2)(3)-1 に「急速混合燃焼形態」を示す。
また、第2期で開発した「部分希薄燃焼形態」と「部分過濃、焼形態」については、他形態の技

術として世界的に燃焼器の主流となっていることから、この両形態について「急速混合燃焼形態」
と同じ条件における特性データを取得して「急速混合燃焼形態」を評価する。図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)-2
に他形態の燃焼器を示す。

デモエンジン用として採用した「急速混合燃焼形態」では、改良設計を実施し、セクタ試験、ア
ニュラ試験の実施・評価・検証とともに、広範なエンジン実作動条件での性能確認、データ蓄積を
行った。他形態の燃焼器では、「部分希薄燃焼形態」およぴ「部分過j曲燃焼形態」の各々に対して、
燃料噴射弁およぴ冷却構造について、基礎試験、セクタ燃焼器試験、アニュラ燃焼器試験などを行
い、「急速混合燃焼形態」と同じレベルの特性データを取得した。また、 UAXAの燃焼試験設備を
使用した各形態の試験を推進するとともに、学識経験者から構成される燃焼器技術委員会を組織し、
エンジン用燃焼器の総合評価を実施した。燃焼器の改良および評価の一部については、 dAXA、
大学と共同研究を行った。

スワラ

図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)-1 デモエンジン用燃焼器(急速混合燃焼形態)
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②燃費重視仕様ヘの変更

第3期に入り燃料価格の高騰、経済危機によるエアライン経営の厳しさが健在化し、第Ⅲ章
2.2.1.1-1)(2)のエンジン仕様変更に示すとおり、燃費重視仕様ヘ変更を行った。その結果、、焼器
としてはこれまでの第2期仕様よりも高圧力の条件となり、 NOX排出特性的にはより厳しい方向
ヘシフトすることとなった。図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)-3 に示すとおり、第2期の燃焼器開発成果のまま
高圧力化すると、 NOXは増加する方向ヘき、プロジェクトの低NOX目標を満足させることが
できなくなる。このため、燃費重視仕様の条件に合わせた改良が必要であり、より高度な低NOX
化技術の開発が必要となった。そこで、燃焼器の開発仕様をこの燃費重視仕様に変更し研究開発を
実施した。

120

100

80

エコ成果のままエンジンを

高圧力比化すると、目標を

満足できない

60

40

20

0

以下に、第2期仕様での成果、第3期燃費重視仕様のもとでの改良結果、成果について、エンジ
ン用燃焼器および比較技術として特性データ取得を行った部分希薄燃焼器、部分過濃燃焼器につい
て各々示す。

第3期
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図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)-3 燃費重視仕様による高圧力化のNO X排出ヘの影響
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ヨ.エンジン用燃焼器(急速混合形態燃焼器)

a)第2期仕様

第2期仕様においてエンジン用燃焼器として、エンジン搭載に向けた設計を実施した。圧縮機、
高圧夕ービンとの構造・空カインターフェースをエンジンの要求条件に合わせて変更した。第2期
の成果をべースとして、ライナー支持構造、ケーシング形状の見直し、ライナーシール構造の見直
し、ディフューザ形状の見直しなどを実施した。(図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)a-4)
これらエンジンに要求される構造上の制約を反映したりグ試験用のフルアニュラ供試体を設計、

製作し試験を実施した。ケーシング、ディフューザ等の空力形状の見直しについては、設計結果に
基づきセクタアニュラー供試体を製作し、試験を実施した。結果の例を図Ⅲ2.2.1.1-2(3)a-5 に示
す。その結果、エンジン仕様で設定(2期)の圧力損失達成を確認した。

ディフューザ形状については、(印解析による最適化検討を行い、検討結果をデモエンジン設計
ヘ反映した。(図Ⅲ2.2.1.1-2(3)a-6)
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第2期アユフRlg形態

図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)a-4 エンジン形態のりグ試験供試体の設計
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high

10W

図Ⅲ2.2.1.1-2(3)a-6 (FD によるディフューザ空力形状検討例

CFDを活用し、エンジン用燃焼器の改良設計を実施した。燃焼条件でのフルアニュラ解析を実
施し、希釈孔(1次、 2次)位置などを調整することで、不規則な温度ピークを抑制可能なことが
判り(図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)a-フ)、デモエンジン設計に反映した。フルアニュラ試験結果の例を図Ⅲ

2.2.1.1-2(3) a-8 に示す。

120%

1α)%

80yo

6m6

4m6

2m6

0%

2期

図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)a-フ(FD活用による改良設計結果(出口温度分布)
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b)第3期燃費重視仕様

燃費重視仕様エンジンの高圧力化に対応するため、改良設計を実施した。当初の第2期の仕様で
ある低い圧力条件での設計ベースでは、高圧力比化によりNOX排出旦が増大する。そのため、燃
焼器の空気配分、燃料の投入配分およぴ混合方法の見直しなどの改良設計を行うことで、 NOXを
目標値以下に抑えることができる見通しが得られた。(図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)a-9)
急速混合方式は従来の燃焼方式と内部での現象が異なるため、発生するNOXの見積もりが難し

いが、東京大学との共同研究で燃焼器を一次元的なモデルに変換した予測ツールの開発を行った。
また、燃焼器の空気配分や混合方法の見直しについては、群馬大学と燃焼器内部流動計測の共同研
究を行い、急速混合方式の燃焼器内部流の基礎データを取得するとともに、改良案の効果の確認
を行った。図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)a-10 に内部流動Ξ十測結果の例を示す。
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以上の検討から、燃費重視仕様の高圧力化条件に対し、基本的には設計を変更せず空気配分、燃
焼器サイズ等の細部見直しによる調整、改良設計を実施した。これらの改良設計を反映した供試体
により」AXAでの実条件試験(シングル/マルチセクタ試験)により、改良設計の効果を確認し、目
標の低NOX性能達成の見通し力ぐ得られた。(図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)a-11、-12)

図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)a-10 燃焼器内部流動計測結果(伊D (群馬大共同研究)
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図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)a-11 J A X Aでの,、焼試験

改良設計前 改良設計後

図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)a-12 改良設計効果確認(d A XAでの試験結果)

セクタ試験により、 NOX目標値達成の見通しが得られたが、その他のエミッション量との調整
を行った。過濃ガス領域を排除するフローガイドを搭載するなどのフローパターン、細部形状の見
直しにより、JAXAでの実条件試験により目標の低NOX性能(1(A0規制値一50%以上減)を達成しっ
つ、その他のエミッション(未燃分、スモーク)量を目標値以下に調整することができた。(図Ⅲ
2.2.1.1-2)(3) a-13、表Ⅲ2.2.1.1-2)(3) a-1)
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表Ⅲ2.2.1.1-2)(3)a-1 セクタ試験調整結果

これらセクタ試験での調整結果を反映して、フルアニュラ燃焼器を製作し試験(TRL5)を

行った。(図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)a-14) d AXAにてフルアニュラ燃焼器の燃焼試験を実施し、 NO "
等の排出物特性に加えて、燃焼効率や出口温度分布のデータを取得した。

目標(CAEN 制相対

NO×:50%以下

CO :90%以下

THC :90%以下

Snloke :90%以下

セクタ調結果

499る

819/0

719血

TRL5

JAXA環状燃焼試験設備に搭載された
フルアニュラ供試体

図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)a-14 フルアニュラ燃焼試験(@J A X A)

3491,

試験時の燃焼の様子を図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)a-15 に示す。また、試験結果を表Ⅲ2.2.1.1-2)(3)a-2
に温度分布、燃焼効率およびNOXなどのエミション特性について示す。フルアニュラ試験にて、
出口温度分布、燃焼効率のエンジン要求仕様を満足し、セクタ燃焼器と同等の性能であることを確
認しナこ。低NOX目標を満足しつつ、エンジン用燃焼器として必要となる、圧力損失、燃焼安定性、
高空再着火性などのその他諸性能についても達成し、エンジン用燃焼器としてTRL5の技術レベ
ルに到達したことを確認した。

また、 DO(評価結果について、表Ⅲ2.2.1.1-2)(3)a-3 に示す。シンプルな構造で低 NOX 性能を達
成することができ、製造コストの削減につながっている。その他、燃焼効率、圧力損失の点でもゲ
インがあり、DO(低減に寄与することができた。

フルアニュラ供試体ライナ

図"12.2.1.1-2)(3)a-15 燃焼試験時の火炎の様子(後方からの撮影画像、 JAXA で試験)

低負荷燃焼時 高負荷燃焼時
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表Ⅲ2.2.1.1-2)(3)a-2 フルアニュラ試験結果(燃焼器特性)

最大離陸推力時相当条件の出口温度分布P.T.Fく025

巡航相当条件の燃焼効率η>99.9%

(a)温度分布、燃焼効率

目標

(b)エミッション等

目標(偽EN規相 結果

NO×:50%以下 49.596

CO:90%以下 80.4,6

未燃'.化水素:9000以下 71.096

スモーク:90%以下 34.496

その他性能

圧力損失率

燃焼安定性

高空再火

7鳥アニュラ試験
果

ぞ.T.責く0ユ0

DOCに関する評価項目

圧力損失率

整康コスト

重量
コスト

DOC低減率
(エニ戸フン関連DOCに対する削減奉)

η>99.96%

干円

評価
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表Ⅲ2.2.1.1-2)(3)a-3 DO(評価結果

結果一目裸憧単位

まとめ

我が国独自コンセプトの低NOX燃焼器である急速混合燃焼器(特許取得)について、TRL5 のフ
ルアニュラによる要素試験により燃費重視仕様の高圧力下において低NOX化目標値 1(A0 規制値一
50%を達成し、環境適応性を実証できた。更に、シンプルな構造で低NOX性能を有する燃焼器を開発
でき、低コスト化により直接運航費用低減にも寄与することができた。
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傭考
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b.燃焼器総合評価

燃焼器研究では有識者から構成される燃焼器技術委員会を組織し、技術的助言を頂きながら研究
を推進した。燃焼器研究のまとめとして、エンジン用,焼器に対して他の2つの燃焼器形態の研究
において取得された特性データを参考に、燃焼器技術委員会にて評価を実施して答申を頂き、その
答申結果および各燃焼器形態のDOC評価結果を基にして総合評価を実施した。(図Ⅲ2.2.1.1-
2)(3) b-1)
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図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)b-1 総合評価

エンジン用燃焼器として開発を行った急速混合燃焼器は、図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)b-2 に示すとおりプ
ロジェクト目標である 1(AO-5酬の低NOX目標を達成しているとともに、開発情報のある他社エン
ジンが目標とする低NOXレベルにあり、遜色の無い性能を有している。

DOC 価
(各事業者)

合

.

L-..ー...........

答申

性能評価
員会)

エンジン用燃焼器

.
^^^^^^^^^^^

125

'1,き雙竺重_:
,ーーーーーーーーーー

P11

C庵Pだ

C゛壬P叫 E^5Z.E罰゛1.

^^ RR9U口加1

C征P容

以下に総合評価の結果を示す。

エンジン用燃焼器は、プロジェクトの目標とする低NOX化目標の ICAO-50%を達成し
ているとともに、その他の技術的な要求性能も達成している。

DOCにおいても当初設定したコスト目標よりも良い値を達成し、他の燃焼方式の燃焼器と比
較してもシンプルな構造を実現し低コストな燃焼器である。エコエンジンのもう1つの目標で
あるDOC削減に寄与し、低NOX性とDOCの両特性のバランスのとれた燃焼器である。
従って、エンジン用燃焼器は現状において、規制値に対して十分マージンを持ち、現時点で競
争力を維持している。

エンジン用燃焼器である急速混合形態燃焼器は、欧米各国が取り組む希薄燃焼方式や過濃燃焼
方式といった燃焼器と異なり、日本の独自性を有する燃焼器であり、将来の更なる規制強化に
向けて今後も性能向上ヘ向けた不断の技術開発を進めていくことが重要である。
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C.他形態燃焼器

世界的に燃焼器形態の主流となっている他の2つの燃焼器形態について、競合機種にて用いられ
ることを想定し、エンジン用燃焼器の比較技術と位置付け、その燃焼器特性を把握するために、
各々の形態にて研究開発を行い、データ取得を行った。

a)部分希薄形態燃焼器

本燃焼器の特徴は、入口温度が低く燃え難い時の燃焼効率の向上と高温・高圧時の低NOX燃焼
およぴ逆火・自着火防止を両立させるために、低負荷時には噴射弁中央部からのみ燃料を供給して
拡散燃焼させ、高負荷時にはその拡散火炎の周りに予め噴射弁内で燃料と空気を混合した混合気を
供給して希薄燃焼させる構造となっている。この燃焼方式のキー技術は、'空機に適用できる様に
限られた燃焼スペースで拡散燃焼部と予混合,焼部をうまく配置させることにある。

2000
能する湿度囲希薄燃,カ干渉によるハイロット消炎
M0

^^^

ブ・"
1500

^

XI000

70

Cう

0一

逆火・自己着火防止

0 燃焼振動抑制

750700650600550500450
13

'、イロント'メインのみJ、ロツ

図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)C-1 部分希薄形態燃焼器の作動ライン

技術課題のーつである低負荷時の拡散、焼部とその周りの予混合ダクトを通過した大量の空気の
干渉によるパイロット消炎を回避するために、パイロットとメインの間にスリット状の空気を導入
し、パイロット燃料がメインへ混入しないように抑制することで、良好な燃焼効率を得られるよう
になった。
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(a)第2期仕様

開発初期の燃焼器では、隣り合う噴射弁間の干渉による燃焼効率低下の抑制の役割をもたせるた
めにフレームスプリッター(図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)C-3)を装していたが、耐久性の懸念より短縮化、
除去する方向で検討を実施した。具体的には長さや形状が異なる数種類のフレームスプリッターを
試作し、セクタ,焼試験により、、焼効率の低下を許容できる範囲で火炎ヘの暴面積を少なくし
た。その結果、図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)C-4 に示すとおり、オリジナル形状に対して長さを半分にしても
プロジェクト目標の低NOX性能を達成できる見込みが得られた。

フレームス

プリッター

図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)C-3 フレームスプリッター

(b)長さを半減したフレームスプリッター(a)オリジナル形状(第2期)

図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)C-4 フレームスプリッターの改良

第2期は主にセクタ燃焼器での開発を進めてきたが、その成果を踏まえてより実機に近いアニユ
ラ,焼器(図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)C-5)での特性データを取得するための試験も実施した。一般に噴射
弁単体→セクタ燃焼器→アニュラ燃焼器とより実機に近い形態での試験になるほど、部品寸法のぱ
らつきゃ燃焼振動といった問題から性能が劣化していく傾向にあるが、セクタ燃焼器による試験で
十分に性能マージンを持っていたために、アニュラ試験でも逆火・自着火や燃焼振動といった問題
なくNOX排出量をCAEP4規制値の45%に抑えることができた。

..Ξ

図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)C-5 部分希薄燃焼器アニュラ試験用供試体
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⑤第3期燃費重視仕様

比較技術の燃焼器形態についても燃費重視仕様での燃焼器の改良設計、燃焼試験による効果確認
を行い、エンジン用燃焼器に対する特性データの取得を行った。

セクタ燃焼器開発

第3期の燃焼器作動条件は第2期のものに比ベて燃焼器入口温度・圧力ともに高くなっており、
第2期のままの、焼器仕様ではNOX排出量が増えてしまう。一方で、低負荷時の入口温度が高く
なったおかげで、第2期のままの燃焼器仕様でも燃焼効率を向上できるようになった。そのため、
燃焼試験にて、第2期の仕様では不可欠であったフレームスプリッターを第3期の仕様では削除で
きることを確認した。さらに、燃費重視仕様に合うよう、噴射弁通過空気流量割合を増やす(希薄
化する)ことで排ガス調整を行った。その結果、古圧セクタ燃焼試験により良好な燃焼効率を保ち
つっ低NOX目標を達成できる設計データを取得できた。また、規制値のν10以下の低スモーク特
性を確認した。(図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)C-6)
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THC
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0
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^

アニュラー燃焼器開発

1.412

射弁通過空気流量割合(第Ⅱ期仕様基準)

セクタ燃焼器試験の結果から、 NOXなどの排出物特性にっいては燃費重視仕様の条件でも達成
可能なことが確認されたので、第2期と同様により実機に近いアニュラー形態でも性能確認を行っ
た。その結果、表Ⅲ2.2.1.1-2)(3)C-1 に示すとおり各排出物特性にっいて目標値を満足することを
確認した。

(b)燃焼試験の状況(a)噴射弁通過空気流量と排出物特性
図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)C-6 高圧セクタ燃焼試験結果

1.6

表Ⅲ2.2.1.1-2)(3) C-1

目標(CAEP4規制相対値)

NO×:50%以下

CO :90%以下

111C :90%以下

Smoke:90%以下

更なる低NOX化

部分希薄形態燃焼器の低NOXボテンシャルを把握するため、噴射弁単体試験にて予混合ダクト
内での燃料と空気の混合特性改善を試みた。具体的には、現行燃料噴射弁では燃料が空気流れの内
側に偏っていたものを、改良燃料噴射弁では2重スワーラの中間に燃料を供給して挟み込むことで
混合気の均一化を図っナニ。燃料噴射弁単体試験で評価した結果、図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)C-7 に示すとお

アニュラ燃焼試験結果

アニュラ試験果
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リ、現行では霧孔数に応じた火炎の筋が改良型
減らせることがわかった。

,"ー'、~.、、J

現行燃料噴射弁

売気

燃料

J墜
改良燃料噴射弁

図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)C-7 改良した燃料噴射弁単体試験結果

この改良型噴射弁を2個セクタ燃焼器に組み込んで、空気流量配分を調整しながら試験を実施し

た結果、エコプロジェクト目標の 50%(AEP4 (緑の丸印)以下を十分に満足する 30%(AEP4 (黄色の丸

印)を実温・実圧条件で確認できた。(図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)C-8)

ーーーーーー^

射弁では周方向に均一となり、 NOX排出量も

Im.0

アニュラ験搭

100

現行料噴射弁(45今6CAEP4)

10

(a)燃料噴射弁2個のセクタ試験

A5徴蹴めfぬn冷也n鵡ぱU旧(め

図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)C-8 改良燃料ノズルによるセクタ試験
とめ

第2期の仕様およぴ第3期の燃費重視仕様のもとで、改良設計、確認試験を重ね、部分希薄燃焼
器の特性データを取得した。部分希薄燃焼器は、以下の特徴を有する。
・パイロット(拡散燃焼方式、中心部に配置)とメイン(希薄燃焼方式、外周部に配置)を一本の

燃料噴射弁内に同心円状に配置する2系統のハイブリッド燃料噴射弁である
・燃費重視仕様の高圧力条件でも、良好な低NOX排出特性を有する
・希薄燃焼のメリットとして、非常に低いスモーク排出特性を有する
・希釈空気穴なしでも均一な出口温度分布を達成でき、タービン寿命を維持しつつ高温化が可能
・希釈空気穴なしのため、当該部における応力集中がなく、ライナの疲労寿命を延ぱせる
・従来の燃焼方式に比ベて火炎温度分布が均一で、かつ、煤が無い予混合火炎(ブルー炎)のため
従来の拡散火炎(輝炎)に比ベて火炎からの転射が低く、ライナの酸化寿命を延ぱせる
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b)部分過濃形態燃焼器

(a)第2期仕様
第2期成果を踏まえて、低NOX特性と燃焼安定性の両立とコーキングリスクの低減を主眼とし

たマルチセクタ燃焼器(3本バーナ)の改良設計及ぴ供試体の製作を実施し、燃焼試験に供試して

性能改善に必要なデータを取得した。そして、コーキングリスクを低減するために燃料噴射孔面積

を拡大したところ、 NOX等排ガス特性が大幅に悪化することなく、燃焼安定性が向上することを
確認できナニ。また、 1重壁ライナ形態と2重壁ライナ形態の能影響差異データを取得した。本燃

焼器で採用している2重壁ライナ形態は1重壁ライナ形態と比較してNOX排出旦が低・同負荷共

に少なく、 C0排出白は低負荷で少ないことが確認できた。

さらに、低NOX特性と燃焼安定性の両立を達成するべく、燃焼・噴霧構造を把握する可視化試

験を実施した。可視化試験では着火、吹き消え現象、及ぴ各運用条件における火炎構造を燃焼器の
側方から目視確認した(図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)C-9)。これらの結果から、 1次領域の空気流量配分を修
正することで部分過濃燃焼を強化し、低NOX性能と燃焼安定性が両立する見通しを得た。

(a)試験設備

ω吹き消え近傍

(b)第3期燃費重視仕様

比較技術の燃焼器形態についても燃費重視仕様での燃焼器の改良設計、燃焼試験による効果確認
を行い、エンジン用燃焼器に対する特性データの取得を行った。

図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)C-9 マルチセクタ燃焼試験と側方可視化状況

改良設計と各種試験による確認

燃費重視仕様ではこれまでよりも高圧力となり、部分過濃形態の燃焼器としては排出物の特性上、
厳しい条件となるため、燃費重視仕様に対応した新規設計が必要となる。一般に噴霧燃焼流れ場を
解析的に予測することは非常に困難であり、設計にはできる限り精度の高いCFD解析手法が求め
られる。こうした背景から、京都大学(CFD)、電力中央研究所(反応機構)、大阪大学(可視化
計測D との共同研究により C FD解析手法の開発と実験検証を進めた(図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)C-1の。

(b)1dle 条件

(田Take・0丘条件
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(C).=10.0 [1nn11

図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)C-10 霧燃焼C FD解析と実験検証例(サブスケール燃焼器)

これらの成果を踏まえた解析手法を活用してライナ形状や希釈穴パターンが異なる数種類のシン
グルセクタ燃焼器の設計C FD解析を行った。図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)C-11 に燃焼器内の流れのC FD
解析例を示す。そして、性能バランスの比較によりライナの基本形状や希釈穴パターン等を決定し、
燃焼試験で性能データを取得するとともに燃焼器内部の可視化を行い(図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)C-12)、
各運用条件における燃焼流れ場の様子、輝炎の発生状況といった内部現象を観察した。

(b)λ=8.0 [mml

Im ..^ー

亘知...

.,1^

^'=,

.ι^
..

.

..

1ユ 1".''

1" 1ι5

1伽 r圏真"^

....1 n ,' 1.

(a).、=6.0 [1脚]

K

(a)噴霧試験状況
図Ⅲ2.2.1.1-2)(3) C-13 噴

⑤高空再着火試験状況
試験/高空再着火試験(マルチセクタ)
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//

図Ⅲ2.2.1.1-2)(3) C-12図Ⅲ2.2.1.1-2)(3) C-11
シングルセクタ燃焼試験状況CFD解析例(速度ベクトル図)

シングルセクタ燃焼器試験結果を受け、噴霧試験(図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)C-13(a))やC F D解析に
よる燃料ノズル及ぴ冷却ライナの改良設計を実施し、マルチセクタ燃焼器による性能確認試験を実
施した。そして、高空再着火試験(図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)C-13(b))では全高度・飛行条件にて良好な

火を確認できた。また、実圧燃焼試験により実際の要求条件における性能データを取得した。こ
の結果、低NO"目標を達成するとともに、スモークも空気流量配分の調整により低減可能な見通
しが得られ、 NOXとスモークのバランス調整がポイントとなった。
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NOX低減策として、 2重壁ライナの適用を検討した。主燃焼器の過濃部ではライナ壁面の冷却
空気の,響により、壁付近の井度が下がりNOX生成の原因となっているため、この過濃部に2重
壁ライナを適用することでNOX低減を図る。この二重壁ライナ適用によるNOX低減メカニズム
を C F D解析・燃焼試験により解明した。(図"12.2.1.1-2)(3)C-14(a))
スモーク低減策としては、主燃焼域当早比を低減するためにノズルガイド空気流旦を増大させる

とともに、主燃焼領域における高温領域の削減のためにドームシェル形状を変更し、容積縮小化を
行った(図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)C-14(b)。 N O "低減効果を兼ねる)。

これらのNO X低減策、スモーク低減策の効果を実圧燃焼試験により確認した。表Ⅲ2.2.1.1-
2)(3)C-2 にマルチセクタ実圧燃焼試験により得られた排出特性を示す。 NO×、スモークともに低

減し、若干の空気流量配分の調整により全要求を満足可能であることを確認した(図"12.2.1.1-

2)(3) C-15)。

^^^

一重壁ライナ

一,

、、名」

(a)NO X低減策(二重壁ライナー)

図Ⅲ2.2.1.1-2)(3) C-14

二重壁ライナ

__ー^

表Ⅲ2.2.1.1-2)(3) C-2

目
(C庇叫規制相対値)

NO×:50%以下

CO:90%以下

111C :90%以下

Smoke:90%以

セクタ燃焼試験結果

中最、整

(実績) (見通し)

<50ツ。46冷

<80ツ。6ド局

<10%3%

12や冷 <9 ツ

まと

燃費重視仕様のもとで、改良設計、確認試験を重ね、部分過濃燃焼器の特性データを取得した。
部分過濃燃焼器は、以下の特徴を有する。
・(プライマリ噴射のみの)プレフィルム型燃料ノズルの採用により、シンプル性/信頼性を両立。
・燃焼効率、燃焼安定性、高空再着火性で高い性能を発揮するとともに、 THC排出量が小さい。
・燃費重視仕様のような高圧力条件では、 NOXとスモークのバランス調整が部分過濃形態燃焼
器の設計における重要なボイントとなる。

(b)スモーク低減策(形状変更)

排出物特性の改良策

燃料ノズル周囲

空気流量増大

C0目樗

ドームシェル形状

変更

誕一

NO"目標

C0

現状

スモーク目標

N0其

0

スモーク

06

図Ⅲ2.2.1.1-2)(3)C-15 部分過濃燃焼器特性

C之

08

主燧焼域当堂比(正規化)
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2.2.1.2 耐久性評価技術

実機エンジンで材料に要求される耐久性を確保するために必要な耐久性評価技術として、材料
データベース取得を行った。型式承認を取得するうぇで材料に関して米国連邦'空局 FAA(Federal
Aviation Administration)にて規定される FAR 33.15 の Materia1 の内容を以下に示す。(FAR

Federal Aviation Regulations)

FAR 33.15 Material (原文)

The suitability and durabH ity of materials used in the eng ine must-
(a) Be established on the basis of experi印Ce or tests; and
(b)(onform to approved specifications (such as industry or military
that ensure their having the strength and other properties assumed in

<内容>

あるべきで、

このことから次の方針で材料データを整備することとした。新材料については、材料試験により
データを新規に取得しデータベースを構築する。AMS 規格に基づいた既存材料については、可能な

限り M PDS(Metan ic Materials pr叩erties Deve1叩ment and standardization : MIL から引き継が
れた宇宙航空機器用の材料データベース)、を利用する。寿命制限部品 LLP (Life umitedparts)
につぃては、エンジン適用条件により補充が必要なデータは材料試験によりデータを取得すること
とした。

この方針のもとに、寿命制限部品(ディスク、シャフト等)ならぴに構造上重要な部品(フレー
ム、ケース等)、および夕ービン翼等の高温部品に関する材料について、引張、疲労、クリープおよ
ぴ物性値(線膨張率等)の材料データについて、デモエンジン設計に必要なデータベースの取得を
実施した。具体的な材料としては、シャフト用の国産高強度(HSL18の、比較的低い温度のディス
ク、シャフトに用いられるチタン合金(Ti64)、同様な部品の高温部で用いられるニッケル合金
(1N(0718DA)およぴ国産単結晶材等のデータを取得した。図Ⅲ2.2.1.2-1 にデータ取得材料とエン

ジン部位を示す。

エンジンに使用する材料の耐久性等の材料特性は、実績や試験結果に基づいたもので
産業用や軍事用など、充分信頼できる規格と同等のものであることが要求される。

Specifications)
the des ign data.

Ti餌

(FAN Blade)

'心＼

INC0718

IHpc case}

η餌

(FAN D18k)

強度
化PS始川

Haste110y x
(懲ライナ)

,抽〔四

.鴫桝〔山

T164

(HPC 引15k stg.1.2)

データ取得材料

(獄コ 1LP.峰Ⅱ^

国産単結晶
(HPTB胎de)

図Ⅲ2.2.1.2-1 データ取得材料とエンジン部位

^

INC0718HS

(HPC B11Bk stg.3')

INC0718

{LPT case}

INC0718DA

【HPT D15k)
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Inc0718DA (タービンディスク)

Ti64 (ファン/圧縮機ディスク)

高強度(シャフト)

国産単結晶材(タービン翼)

表Ⅲ2.2.1.2-1

各エンジン部位に適用される材料毎に、取得する材料特性の設計要求を表Ⅲ2.2.1(2)-1 に示す。
航空機用エンジンでは、型式承認を取得するうぇで、設計に用いる材料特性についての信頼性を保
証することが求められ、必要な卑の材料データを取得し、統計的な処理を行って設定し、材料デー
タベースとして整備、規定する必要がある。材料の使用部位、その機能、その部位の損傷要因など
を考.して、各種データの信頼性に重み付けをして、その重み付けに応じて必要な取得材料の本数
が決まってくる。素材1ロットから取得する材料データ本数、材料ロット数(素材製造ロットを変
えて)、データ取得する温度ケース数などにより、必要となる材料試験片の本数は各々の掛け算とな
る。例えぱ、 1つの設計要求項目の特性(L(F 特性等)で、最も厳しく信頼性を保証する設計力ー
ブを得る場合では、材料試験本数にして 300 本以上必要となる。本事業では、デモエンジン適用に
必要な信頼度のレベルとした。

材料データの取得試験にっいては、 Nadcap (National Aerospace and Defense (ontractors
Accreditation program)の認定を取得した試験場にて、材料試験、データ取得を実施した。 Nadcap
とは、航空宇宙業界の国際特殊工程認定プログラムを与える認定制度である。

材料と設計要求特性

設計要求特性

シャフト材

0

L(F

Nadcap

NadcaP とは航空宇宙産業における特殊工程作業に対して与える国際的な認証制度である。米国の
PRI(performance Revi則 lnstitute)が審査機関となっている。 PR1 は、世界の航空宇宙産業の機体

やエンジン、搭載機器メーカーのプライムメーカー(Boeingネ土、 AirbuS ネ土等の航空機メーカー、 GE
社、肌社等のエンジンメーカー)が参加する米国の NP0 法人である。特殊工程の要求事項、規格を
統一化することによって、従来プライムメーカー自身が実施していたサプライヤーへの審査作業負
担の削減を目的とした業界運営の特殊工程認証制度である。

低サイクル疲労、H(F:高サイクル疲労

図Ⅲ2.2.1.2-2に例としてディスク材、シャフト材の素材と強度試験の外観を示す。

Ti-6AI-4V (ディスク)

図Ⅲ2.2.1.2-2 主な素材外観
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図Ⅲ2.2.1.2-3 シャフト材のLC F試験の様子

国産単結晶材のクリープ特性については、比較材も含めて、通常のクリープ試験に加えて耐酸化

コーティングを施工した材料を用いて、独自の Thinwa" Factor(寿命・強度低下率)を設定するた
めの材料データを取得した。図皿2..2.1.2-3 にクリープ寿命ヘの影響について比較した結果を.示す。

低下率の設定

また、高温環境などの特殊環境での試験について、JAXAとの共同研究により実施した。JAXAに導

入された実環境試験設備(バーナーによる材料試験装置)にて、単結晶合金材料を供試し、コー

ティング耐剥離性等の材料試験を実施した。図Ⅲ2.2.1.2-4に試験装置、試験片を示す。

国産単結晶材

図皿2.2.1.2-3 国産単結晶材の Thin wa11 Factor

比較材料
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まとめ

寿命制限部品となる高強度、チタン(Ti64)、ニッケル(1nc0718)、国産単結晶材等の材料につい
て、各材料の設計要求特性に応じて、デモエンジン設計に必要なデータを取得することができ、材
料データベースを整備することができた。

高温度落差バーナーによる

材料・コーティング試験装置

図Ⅲ2.2.1.2-4

コーティングを施工した

単結晶合金試験片

JAXA実境試験設備

Ⅲ一160



2.2.1.3 耐空性適合化技術

小型航空機用エンジンの型式承認取得には、構造解析・評価技術を検証し、設計に用いた解析手

法が妥当であることを独自に示すことが求められる。表Ⅲ2.2.1.3-1 に米国連邦航空局の FAR 規定

(Federal Aviation Regulations)と研究項目の対比を示す。ここでは、耐空性適合化技術として、
構造解析、評価技術について、りグ試験などにより解析手法の検証、あるいは予測精度向上のため

の研究を実施した。

33.フ

33念

33.14

33.15

33.17

33.19

33.之1
33.23

33ユ5

.3ユフ

33.2.

33.6之

33.63

33.65

33.66

33.67

33.68

33.69

33.71
33.73

33.76

33.フフ

33.念3

33.85

33.ヨフ

33.88

33.89

33.90

33.91

33.93

33.9

FAR REF

Dシ'ン定格と操作限界
エン!,'ン のスース

始動一停止繰リ返し応力(LCF)

耐火性

エ'゛'

'."マ

表Ⅲ2.2.1.3-1 FAR規定と研究項目の対比

新要素技 特に重要な解析技術

.^.

口

ス

島込

正

エン゛ン

゛

なし

エン.ン

プレードコンテインメント&n-,アンバランス試験

エ、.、..、プレ

具体的には、運用の中で繰り返される離着陸に耐え、エンジンの構造健全性を保障するために、
寿命管理部品の寿命および口ーターの健全性が特に求められる。FAR33.14 の「始動一停止繰り返し
応力(L(F)」、 33.27 の「タービン、圧縮機口ーター(過回車云)」、 33.76、フ7 の「鳥、異物吸込」、
33.94 の「ブレードコンテインメント&ローターアンバランス」に対応した技術について、解析手

法の検証、予測精度向上を行った。

寿命管理部品の寿命予測向上のためには、各種応力場のデータ蓄積、温度予測精度の向上等が必
要となり、低サイクル寿命評価技術が必要となる。各種試験、解析を実施してデータの取得、解
析・評価技術の検証を実施した。

翼飛散時に発生する高振動の予測も重要であり、他のエンジン部品ヘの影響を評価するため、

ローターダイナミクス解析技術について解析精度の向上を行った。

・ファンケースのコンテインメント

・ファンへの異物衝突解析技術

・ローター過回転数予測技術(タングリング)
・ローターダイナミクス解析

・低サイクル寿命評価技術

>温度予測精度向上(シール流量特性のデータ蓄

>ダブテール疲労寿命予測

寿命管 品(LLP)

NOX

ファンノ

フンノ

LLP郁品の寿命評価に贋わる

第皿期

OGV

DP

DP

し

ファンノ紋合OGV

島/具物い込み

ロータ^全性

価禁解析

コンテインメント解析
ス
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①ファンケースのコンテインメント

ファンケースは、鳥などの異物を吸い込んだ際等にファン翼が飛散した場合でも、ケース内にコ

ンテインメントできるだけの強度を必要とし、その確認が必要である。

一般的にファンケース材料として用いられる Ti-6AI-4V の薄板ヘの円柱投射物の貫通について、

その破壊クライテリアを見めるため、平板に円柱を衝突させる基礎試験から得られた結果の検証

を行い、延性破壊クライテリアの適用が有効であるとの見通しが得られた。延性破壊クライテリア

は応力多軸度の影響を受けるため、Ti-6AI-4V の多軸破壊試験を実施した。破壊歪の応力三軸度依

存性については、高応力三軸度試験として円周切欠付丸棒の引張試験を、低応力Ξ軸度試験として

円周切欠付丸棒のねじり試験を実施した。ねじり試験の様子を図Ⅲ2.2.1.3-1 に示す。また、これ

らの基礎試験の結果を用いて解析、評価を行った。その際に実施した解析手法の比較結果の例を図

Ⅲ2.2.1.3-2 に示す。解析手法として有限要素法のモデル化方法にソリッドモデルを使用すること

で、エッジ衝突部の高歪が観察され、投射物の貫通事象をシミュレート可能であることが判った。

NO.3 平滑丸棒, NO.3

Ti・6

図Ⅲ2.2.1.3-1 振じり試験後の試験片の例(赤い直線がねじれている)

R5, NO.3

L ^r.、'市山

.1妬巧1

円柱

シェルモデル

平板

円柱

^

図Ⅲ2.2.1.3-2 平板ヘの円柱衝突時の解析
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ファンケースには、軽量でコンテインメント性に優れるケブラーの使用が考えられるため、ケブ
ラーによるコンテインメント性の解析、評価技術の向上を行った。ケブラークロスの動的引っ張り
試験による歪み速度依存性のデータなどの基礎試験結果を活用して解析、評価を実施した。図Ⅲ
2.2.1.3-3にケブラーファンケースのコンテインメント解析の例を示す。

②ファンへの異物衝突解析

ファンブレード部の衝突解析について、より実態に近い接触計算を行えるように、実際の翼厚み

分布のモデル化、板面の接触を考.した解析手法の改良を行った。その結果、単純板による基礎
試験結果との合わせ込みにより、衝突角度によらず、残留変形も試験とよく一致することを確認し
^0

この解析手法を用いて、鳥吸い込み試験を模擬した解析を実施、翼の変形白が試験とよく一致す
ることを確認した。従来手法では,鳥と後続で接触するファンブレードの残留変形量も大きくなっ
ていたが、改良した解析手法では試験に近い残留変形となっている。結果を図Ⅲ2.2.1.3-4 に示す。

ファン動翼

図Ⅲ2.2.1.3-3 ケブラーファンケースによるコンテインメント性予測

写＼＼
ファン翼飛散
時の変形予測

従来:後続堤の変形量

が過大

^

③口ーター過回転数予測技術(タングリング)
エンジン運用時に低圧系(ファンー低圧夕ービンから構成される)のシャフトが破断するとファ

ンを駆動するための負荷を失った低圧夕ービンは過回転となり、タービンディスクがバーストして、
機体ヘ大きな損傷を与える恐れがある。これを回避するために、シャフト破断時には低圧夕ービン
動賀を意図的に静堤に接触させる構造とし、動翼を破壊することで過回転となる駆動力を消失させ
るタングリング設計を行っている。このようなフェイルセーフ設計が求められるタングリングなど
の構造解析技術はエンジンインテグレーション上極めて重要である。
低圧系シャフト折損時に動翼と静翼が接触・破壊することで口ーターの過回転を防止する設計に

必要な動静堤の破壊に関するデータについて、基礎試験を実施した。図Ⅲ2.2.1.3-5 に示すように、
回転する低圧夕ービン動翼に模擬静翼を押し付け、破壊状況を高速度カメラで撮影し、破壊過程の
データを取得した。(図Ⅲ2.2.1.3-6)

慮

改良:後続翼の変形白

が同等

従来解析手法

図Ⅲ2.2.1.3-4 鳥衝突解析結果

改良した解析手怯
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図Ⅲ2.2.1.3-5

試験装置

低圧夕ービンの過回転に関する基礎試験

図Ⅲ2.2.1.3-6 接触時の高速度写真

これらの破壊の基礎試験データを用いて、破壊シミュレーションを実施し、定性的にはシミュ
レート可能なレベルとすることができた。しかし、破壊の時間スケールなどについては、十分な予
測が難しく、この点が課題として残された。図Ⅲ2.2.1.3-7 に破壊のシミュレーション結果の例を
示す。

卑^
^吋^^
^"^^
^^.^'^

2.9ms
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残された課題については、平成24年度に経済産業省から公募、採択された補助事業にて、シ

ユレーションの精度向上を目的として研究を実施した。

③口ーターダイナミクス解析
FBO(FanBladeoff)時などのファン翼が破断した際のアンバランス発生時の口ータの触れ回り特

性のデータを取得するための FB0 りグを設計、製作し、各種条件のデータを取得、解析との比較、

合わせ込みにより、解析技術の高度化を図った。図Ⅲ2.2.1.3-8にFB0りグ試験機を示す。

ロータ・ステータの接触状態の違い(点・点、面・面(線))を考.できる解析手法を開発しナニ。

図Ⅲ2.2.1.3-9 に解析結果を示す。接触状態により、 400-50OHZ において特異なピーク周波数を捉え

られるようになった。

ステタ

図Ⅲ2.2.1.3-8 兄0 りグ試験機

^

回転体の各種振動成分には、回転方向とは逆方向の特性を持つ振動、BackwardMode という非同

期振動成分がある。これについて、空力荷重を剛性マトリックスとして解析モデルに取り組むこと

で、解析、予測可能とすることができた。図Ⅲ2.2.1.3-10 に試験結果を示す。結果は、圧縮機の研

究の中で実施した DPΦiffuserpassage)動翼の部分段供試体の試験時に取得したデータを用いて比
較を行っナニ。これまでの空力剛性を考慮しない解析では得られなかった Back松rdMode の振動成分

を捉えることができるようになった。

と' で^ ^と'面{細'で

点・点接触と面・面(線)接触のイメージ

ロータ

ディスク

ステタ 邪

なろげとeの

400.50OHZ近佳のピーク周波数力{唄れると于測

面・面(線)樗鯨 点.点接触
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図Ⅲ2.2.1.3-9 接触部の取り扱いの相違

^
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^
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門M
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図Ⅲ2.2.1.3-10 Backward Mode の振動解析
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陽解法的アルゴリズムから陰解法的アルゴリズムヘ、ラビングのモデル化手法を改良し、非線形
過、応答解析の計算安定化と予測精度向上を図った。手法の改良により、過渡応答の解析精度は飛
躍的に向上した。非線形定常応答では兄0試験計測結果を定性的に再現できるようになった。
図Ⅲ2.2.1.3-11 に錘飛散時の過.応答時の口ーターの軌跡の解析結果と試験との比較を示す。錘飛
散後の軌跡を良くシミュレートできていることが判る。また、併せて、非線形定常解析の試験結果
との比較を示す。アンバランス時の振れ回り挙を予測できていることが判る。本手法の有効性が
確認でき、ファンブレード飛散時の過渡応答、飛散後のアンバランス時の挙動を従来よりも高い精
度で予測できるようになった。

静止系との接

50

0

1

^^^

60

眺剛器診一

計測
解析結果

-150

計測果b0 1卸100-1bo -100 0^

"m

非形定常応筈の解析と計測の比較錘飛散時の過渡応答

図Ⅲ2.2.1.3-11 過渡応答解析、非線形定常応答解析

ラビングのようにケースと口ーター間の接触剛性に起因するエンジン全体の振動特性の安定性を
評価する方法を考案し、この方法による評価結果が実現象と整合することを確認した。図 2.2.1.3-
12に結果を示す。

゛

-1卯

錘飛散

0%

解析

(衝梨なし)

解析衝撃脊

無机畢萄

^11劉結果

封よ

π一

性を考座し大解析

有リ'廿YI

#【.(',ν11

".

H闇bイ,例「畢1岬","
S旬0・C鹸

従来の手法

'

解析

(衝撃あり)

,.,

.^

'之:含;,よ宗一

0% 60% 80%40%

ロータ(中心)回転 1%1 ケース(代表点)

不安定化直後の振れ回り(過渡応答解析結果)接触性の減衰比ヘの影響

図Ⅲ2.2.1.3-12 エンジン全体振動の安定性評価
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④低サイクル寿命評価技術

④一1 温度予測精度向上

圧縮機部などの高温に曝される部品の寿命評価を行うには、図Ⅲ2.2.1.3-13に示すように、2次
空気/シール流れなどの流れ場解析、壁温予測の伝熱解析、各部の変形予測の構造解析といった3
つの解析が必要となる。寿命予測にはこれら全ての解析精度が影響を与えることとなるが、図Ⅲ
2.2.1.3-14に示すとおり、特にシール流量などの2次空気の情報が精度に影響する。

流れ解析
(2次空気温度、流逸

伝熱解析
(各部壁濁

逐次計釦ノ境界条件を修正

図Ⅲ2.2.1.3-13 寿命予測解析手法

各シール部の有効漏れ
面積が寿命や温度予測
結果に影響を与える

捨造解析
(各部変紛

.ーリニ゛ス吉゛ール

.叉ゴヲイ、^ル
・リー^'ール
. E色゛・ール

そこで、エンジンの寿命評価の前提となる温度予測精度の向上のため、ラビリンスシールなどの
ヲ"妾触シール、スプラインシール、リーフシール等の接触シールの流量特性をりグ試験でΞ十測して、
データの取得を行った。各シール部の有効漏れ面積によりシール流量は変化し、温度予測結果に影
響を与えるため、温度予測結果から割り出される部品の寿命ヘも影響を与える。図Ⅲ2.2.1.3-15 に
対象とした各種シールのエンジンでの適用箇所を示す。

2次空気を考慮した部品温度予測、変形予の例

部品の温度予測、変形予測、寿命予測→各シール部の漏れ面積把握が必要

図Ⅲ2.2.1.3-14 シール部の2次空気の流れ
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1リーフシール

接触シールとして、リーフシールの結果を例として示す。燃焼器と高圧夕ービンノズル(HPT)間に
使用されるり一フシールについて、りグ試験により、シール特性のデータを取得した。図Ⅲ
2.2.1.3-16 にり一フシールの適用箇所例とりグ試験結果の例を示す。リーフシールほその構造上、
板の傾きによりシール特性に変化が生じるため、傾斜角をパラメータとしてデータ取得を行っナニ。
傾斜角が小さい場合に差圧が大きくなると有効濡れ面積が小さく、シール性が上がっていることが
判る。

②Eシール

恐、

③スプラインシール

図Ⅲ2.2.1.3-15

4 ラビリンスシール

各種シールのエンジン適用箇所

リーフシール

燃焼器

・Hprレ ゛

図Ⅲ2.2.1.3-16 リーフシールとりグ試験結果例

接触シールとして、ラビリンスシールの結果を例として示す。ラビリンスシールは、エンジンの

回転部と静止部とのシールとして多用されている。図Ⅲ2.2.1.3-17にりグ試験装置を示す。
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非接触シール特性データベースの取得

図Ⅲ2.2.1.3-17 耐空性適合化技術各種試験の例

図Ⅲ2.2.1.3-18 にラビリンスシールの回転時の流白特性を示す。回転数増加とともに、遠心伸び
の影響によりクリアランスが減少していくが、流量係数は上がり、シール性が下がることが判る。
また、ラビングした場合には、そのクリアランスが増し、流白係数が増加するが、ラビングによる
クリアランス増加分ほどには大きくならないなど、有益なデータを取得することができナこ。
また、シール流の予測精度向上のため、取得したラビリンスシールの流量特性データと(印解

析との比較、検証を行い、流量予測手法の妥当性を確認した。

低圧側

畢 エア供

.

ディスク

吉圧側

回^大
(1^

、 ラビJンスシール

チップ・径中280mm

ぜ 1

ラヒグで

^^^^^^^^^^^^^^^^^^^^^,1 ^、
【01聞1)

楽0

0酔 ^
クリアデ

1、,,..

シヤフト

惇春

・ウ/
ラビリンスシール

詫量計昏
C^

ケース2 ケース3ケース,
圧力条倖を宜助.一島

、謝の比較

図Ⅲ2.2.1.3-18

1...
盟冒一

伽二よる
で

゛

シー J門'Jス[mml

ラビリンスシールのりグ試験結果例

①計

メタ1レ平滑
ハニカム

ハニカムラヒングあし

域全体

CFD解析モデル

図Ⅲ2.2.1.3-19

②計算格子

ラビリンスシールの(FD解析と結果
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寿命評価に影響する温度予測の精度向上として、回転キャビティ内の2次空気の(FD 解析を実施
した。得られた流動特性を伝熱解析モデルのフローネットワークに反映する手法を考案し、温度予
測精度向上を図った。

図Ⅲ2.2.1.3-20 に回転キャビティの流特性を温度予測ヘ反映した場合の結果を示す。回転キャ
ビティとは、圧縮機などの静翼支持部と翼ディスクで構成されるような空間である。このような
空間での流れは、回転壁からの響を受けて流れ場にりサーキュレーションが発生し複雑な造と
なり、壁ヘの伝熱特性に影響がある。従来手法では、この空間の流れを一方向の流れのみとしてモ
デル化し評価を行っていたが、ここにりサーキュレーションをフローネットワークに考すること
で精度向上を図った。従来手法とのベンチマーク結果から(FD 適用により大幅に精度が向上してい
ることが判る。精度の高い温度予測が可能となり、寿命予測精度向上に寄与できることが判った。

封急領

対象領域例(圧縮機前側キャビティ)

、

回転軸

従来手法 CFD解析の結果を反映

伝熱解析フロー才、ツトワークの改善

静止壁

善止壁

④一2 ダブテール疲労寿命予測

タービン翼をディスクと結合するダブテール部に関して、寿命評価手法の高度化を実施した。
般的にダブテールの解析では接触端部(または接触端近傍部)にピーク応力が発生し、この応力で
評価を行う。また、当該部には大きな応力集中、応力勾配が存在する特殊な応力場となっている。
これまでの最大ピーク応力による疲労強度評価では、実際にはかなり安全側の評価、設計となって
いた。そこで、(ritical Distance 理論の適用により寿命評価の精度向上を行った。(図Ⅲ2.2.1.3-
21 を参照)

:1;:i::":霊"
1'1iミヨ載E・きΞ

1;馳詐=冒官訂章11

'{1;11言i111;1{;

1旦駿詑 1墾1竺

計算格子 怪方向回転壁

回転キャビティ内のCFD解析結果例

キャピティ内

警止

誕 1.U%
1 0m'
D ディ.大フ湛嵐「」ディXク温厚卿
;、 1.1呪

UD゛用村

・2.m4 CrD迎用談

回
布

図Ⅲ2.2.1.3-20 回転キャビティの流動特性を温度予測ヘ反映

ベンチマーケ析による効果確認(ディスケボア部)

ヨ.{挑

血1.エ.

論;h

〒1レのコロー゛ツトワ^ニ

回駈壁

3 【"'

(ritical Distance 理論

微小欠陥の場合、切欠き底のピーク応力で疲労強度は決まらず、材料内部に向かって応力がどの
ように変化するかが疲労強度を決める重要因子。

σmaX が同じでも材料内部に向かって緩やかにしか減少しない場合と急激に低下する場合とでは
材料が受ける負担に差が生じる。

接触端部の最大応力では無く、最大応力部を起点とし亀裂進展方向にとったある特性距離での応
力により評価する手法

ダブテール疲労試験を実施し破断寿命データを取得した。開発したダブテール部の(ritical
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Distance による評価方法を適用した。その結果、従来手法と比ベてより精度の台い寿命予測が可能
となった。図Ⅲ2.2.1.3-22 に試験結果と従来手法および(ritical Distance 理論による評価結果の
比較を示す。従来手法は、破断サイクルを小さく評価しているが、(riticalDistance 理論による
評価結果は、実際の破断サイクル数に近づいていることが判る。

ダブ,^',

接触山部の応力

翼組付け構造

ダづデル

図Ⅲ2.2.1.3-21 ダブテールの接触端部

10^MO

16倍

1^0

'

疲労損

'ノ
,ノ

ダづテール部唄式図

後のダブテール

10m

倍

まとめ

耐空性適合化技術に関して、ファンケースのコンティメント解析、ファンへの異物衝突時の翼変
形解析、回転体の安定性を評価する口ーターダイナミクス解析、寿命予測技術としてのシール流量
特性データの蓄積、ダブテールの寿命評価の高精度解析手法を確立することができた。これら技術
をモデル試験等により得られたデータから解析技術の評価が成され、整備されたことで、デモエン
ジン設計に適用可能なレベルとすることができた。また、型式承認取得に向けた技術基盤を整備す
ることができナニ。表Ⅲ2.2.1.3-2 に成果の概要をまとめて示す。

1^

ー.ーーー゛

図Ⅲ2.2.1.3-22 従来手法と(ritical Distance理論による評価結果
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ダブテール

10伽000
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疲労試験の様子
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ファンケースのコンテイメント

技術

ファンへの異物衝突

解析

(鳥吸い込み)

表Ⅲ2.2.1.3-2 整備した耐空性適合化技術

モデル試験等

ケプラーファンケースのモデル試験によるコンテイメント

試験

ローター過回転数予測

技術(タングリング)

ローターダ什ミクス

解析技術

(保有データを用いて検証)

低サイクル寿命評価技術

タンク'りンゲを模擬する破壊試験を実施し、

データ取得

温度予測精度向上

アンバランスを模擬した回転りゲ試験

圧縮機の部分段りゲ試験を活用してデータ

取得

成果

ケプラーファンケースのコンテイメント性につ

いて予測技術を向上

後続の翼の残留変形量の予測

精度が向上

(吸込後のアンバランス1こついて

は口ーターダイナミクスの中で実施)

翼の破壊過程を定性的にシミュ

レート可能

ローター・ケースの接触のモデル

化、空力的な剛の取込み等

により、解析精度を向上。不

安定振動についても解析可能

ダプテール

疲労寿命予測

シール流白計測試験

タービン翼とディスク結合部のダプテール疲労試

験

シール流試験結果やキャビティ内

流動特性を反映して温度予測

精度を向上、寿命予測技術向

上に寄与

ダプテール部の疲労寿命の基礎

試験から応力評価手法を考案

し、疲労寿命予測精度を向上
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2.2.2 市場・技術動向調査

①市動向調査
①需要予測

本需要予測調査においては、将来ユーザーとなる可能性が高い潜在顧客並ぴに社会の要求を加味
した予測を行えるように、米国及ぴ欧州地域を調査対象として、第2期に蓄積した需要予測のノウ

ハウを活用しりージョナル航空機(以下R」機)の需要予測を実施した。

また、市場環境動向についてはR」機を取り巻く境について米国コンサルタントを用いて調査し、

別の視点からの見方も取り込み需要予測に反映させた。

図Ⅲ2.2.2(1)-1 にトッププダウンによる需要予測手法の概要を示す。米国・欧州の需要予測は、
航空データ(運航データや機材データなど)をインプットとしてマクロ的予測手法を用いて実施し
た。具体的には、機材や座席別の過去の ASM(Available seat Miles:提供座席マイル数)データか
ら将来の ASM の値を予測し、それをカテゴリー別の機体生産性で除することにより将来の機材予測
を導きだした。

(1)全世界エアライン・スケジュール・データから航空機カテゴリー区分(座席サイズ)ごとの
ASM を計算整理し、世界GDP 予測を使い回帰分析にて将来ASM値を得る。ASM は市場地域での
6DP 指数と高い相関を持つと言われており、エアラインでも乗客市場動向に従って輸送力
(AS)の調整を行うなど活用されている。

(航空輸送量として、実際に輸送した乗客数を基数とした ReV印Ue passenger Miles (略称
RPM:有償旅客マイル数、キロを使った RPK)がある。一般に輸送実績は RPM データで公表さ
れるが、これを乗客搭乗率Load Factor で除したものがASMである)

(2)旅客機の各カテゴリー男1Π機当たりの年問生産性、機数を算出し、①で得られた過去 ASM を
該当年の機数で除することにより、 1機当たりのASM(年間生産性)を出する。

(3)将来旅客機運'機数(フリート)の予測として、①で計算された将来カテゴリー別 ASM 需要
を(2)の1機当たり生産性で除することにより、将来の必要運航航空機数が計算される。

(4)航空機の退役年齢は機種、カテゴリーによって多様でありまた少しづつ高齢化が進んでいるが、
過去数年間での分析に使用した25年を使用しナニ。この25年を基軸としてその前後9年間で平

準化する形とした。旅客機の退役では、その代替需要の一部は該当機体よりも大型化するもの

として、その要素を盛り込んだ計算を行った。

モフ1 7口「ヤート

対予対期間 GDP

将来

本手法により、適宜、需要予測を実施した。最終的に得られた予測結果を表Ⅲ2.2.2-1 に示す。

競合機となり得る夕ーボプロップ(TP)機についても予測を実施した。R」機では、ここ数年間は新規
の機体需要は見込めず、米国での過去の小型機需要の流れがアジアでも想定されるとした場合 2020

総ASM
将来予

セグ
A8M

ント別
析

将来ASM分布
予

区三ヨ
図Ⅲ2.2.2(1)-1 トップダウン需要予測手法

Ⅲ一173

入機



年代頃に需要の立ち上がりが起こると予測し、今後 30年のスパンで見ても 800 機程度との結果で
あった。TP 機をみても、50 席クラスの新規需要は無く、60 席以上の大型機に需要がシフトすると
予測されているように、同機体クラスの新規需要は非常に厳しいと考えられる。以上のように、将

来の世界経済状況にも大きく左右される要素があるものの、非常に不透明であると判断せざるを得
ない状況である。

表Ⅲ2.2.2(1)-1 R」機の需要予測(2011年度予j卸D
2021-20302011-2020

64350席クラス R」機 0

一方で、同エンジンクラス(10klb 推力)を搭載するビジネスジェット機(以下、 B」機)の需要が
見込まれ、R」機と並行して需要予測を実施した。田機については、特殊な市場であることから、こ
の業界に精通したコンサルタントの活用をとおして、需要予測を実施した。その結果を表Ⅲ
2.2.2(1)-2 に示す。 B」機は、米国同時多発テロ 9.11 の影響や、不況下での米国経済界の B」敬遠

ムードがあり、一時期低迷をしたが、ここに来て回復の基調に乗ってきている。LongRange、豪華
といった大型の B」機がこの市場をけん引する形で回復を示しているところである。今後 20年間で、

2500機程の新規需要が見込まれた。

表 1112.2.2 (1)-2 10klb クラスの B」機の需要予測

2021-20302011-2020

145510Klb 推カクラスの BJ 1033

更に、機体メーカ、エンジンメーカから発表された各社予測と併せて図Ⅲ2.2.2-2、表Ⅲ2.2.2-3
に R」機需要、B」機需要を示す。各社のビジネス的な思惑も加わって需要予測結果はまちまちであ
るが、 R」機では今後十年で 146 機、更に十年で.364機で、 20年問でも 500 機程度である。 R」の需
要予測からは、事業化ヘ移行するために十分な需要が見込めるとは言えない結果となっている。BJ
機では、今後十年で 1210 機、更に十年で 1630機であり、20年間では謁50 機程度と大きな新規需
要があることが判る。このように、B」機を含めて考えれぱ、10k ポンドクラスエンジンへの需要を
見込めるものとなった。

知22一卸31
0

之m

0
式12-^1 知12-20之1

(b) B」機体(10klb、 super-Mid クラス)(a) R」機体(50 席クラス)
図Ⅲ2.2.2(1)-2 他社メーカの需要予測

表Ⅲ2.2.2(1)-3 他社見通しを考慮した需要予測結果

2022~20312012~2021

728台292台
尺J用エンジン

(364機)(146機)

3260台2420台
BJ用エンジン

(1630機)(1210機)

3988台合計 2712台

Ⅲ一174

Bdrblrdltr

Emb.割,1

R呼mι

^1

RR

AI.Ⅱ与

゛^0

J'ECC11)

布
1^1

^咋゛rd情r

Embmor

1仏rl.ywe11
f弓え

.^C

゛AEC('11)

住('11)

S11.em角

^

御
御
御
脚

(
璽
那
K

如
如
如

(
性
)

K
冨
要



②取り巻く境

第3期に入り、小型機を取り巻く境に変化が現れ出した。経済危機、石油価格の高騰から50席
機R」の運航形態、ビジネスモデルの変化や、更には本エンジンクラスのビジネスジェット(BJ)機
の開発計画が表面化するなど、大きな変化が生じた。以下には、まず、新たな小型エンジンの適用
先として期待できる B」機について、更にはアジア経済が活況な中での中国、インドの B」機導入ヘ
の動きにつぃて調査した結果を示す。取後に、50席機R」の圧倒的に主要な運航国である米国の RJ
エアラインの状況について示す。

B」へのと 、

現地調査による二ーズの把握や需要予測の妥当性確認として、機体メーカー訪問による聞取調査
を実施した。機体会社は、 Dassault 社、 Bombardier 社、(essna 社の3社を訪問し、世界的なビジ

ネスジェットのカンファレンスでの"報収集(speedNews ; TOulouse、 ph0印ix、 NBAA ; orlando)を
行った。その結果、B」特有の二ーズとして、時間価値が重要であり、R」の運航費、環境性とは異な
るものであった。ビジネスモデルも、初期費用で利益を得る形態であり、一般的な航空機エンジン
と同じである R」のスペア部品等によるものとは異なることを把握した。このように、エンジンの使
用期間も短く、スペアパーツで後年に亘って投資回収するというビジネスモデルではなく、ある意
味、早い時期から利益を見込めるモデルであることが判った。表Ⅲ2.2.2(1)-4 に Rj との相点に
ついて示す。

皿一175

また、経済成長著しいアジア経済圏である中国、インドのB」機普及の可能性について調査した。
表Ⅲ2.2.2(1)-5 に市場の特徴をまとめて示す。

中国では、中国政府としてB」の振興に注力し、国内空域の軍管理からの規制の緩和、フライトプ
ラン申請の効率化を推進している。100 の空港建設を計画し各地方政府が支援し、東方の発展、西
方の開発を掲げ、B」普及は経済発展の施策の1つとなっている。税制面では、固定資産税が無く、
香港、マカオといった税優遇特区を持つため、税制面でも有利である。広大な中国国土およびグ
ローバル化の中でのビジネス活動として、企業トップやその顧客達の移動手段、一般と隔絶した空
間の確保という点で、B」は必須のアイテムとの認識が強く、B」運用の上で大事な基盤となる Fixed

Baseoperator(略称兄0)は、主要空港では既に事業を展開している。中国社会では特に贅沢とい
う見方は無く、こういった点で、日本社会とは異なり、欧米社会に近いものである。
インドでは、中国の政府主導に対して民間主導で導入が進みつつあるが、発電や道路のように空

港インフラの整備が後追いとなっている。海外投資を呼び込むため、外資参入について規制緩和が
進んでおり、その意味でも民間主導となっている。機体規模はBdの中でも短距離、小型機を利用
する意向が強いものであった。

このように、政府主導の中国、民間主導のインドと違いがあるものの、両国ともにビジネスアイ
テムとして、欧米同様にBJを利用する素地があり、経済発展とともにBd環境は整備され、大き
な市場ポテンシャルを有していることが確認された。

・燃費

・飛行速度・距哉:

・居住性

・環境性

・メンテナンス費用

表Ⅲ2.2.2(1)-4 B」機と R」機の相違点

RJでは最も重要であるのに対して、特に重要としない。

より早く。より遠く。(=時間価)

より広く。

特に重要としない。企業イメージへの影響程度

6,7年ごとに買い換える。(overhaU1は買い換えのタイミング)



政策

表Ⅲ2.2.2(1)-5

中国

インフラ

空域の規制緩和、空港建

設、税制面において積極

的に政府が主導

市場性

FB0などのBdインフラは

急速に整備

中国、インドの B」機の市

インド

Bd機材の志向、

規模

両国ともに大企業を中心にBd利用の二ーズは右肩上

がり。ビジネスツールとして必須のアイテムとの認識

が強い(欧米と同様のマインド)

外資の入の奨励で、

民間主導で普及

特徴

・企業トップの移手段/

ステータスシンボル

・Large クラスカξ多い

コ長距離・大型機

インフラ整備(FBO、空

港駐機スペース)ほ始

まったぱかり

の特徴

(欧米)

B」機市場については、R」機とはそのビジネスモデルに相違があるが、機体やエンジンに対する値
引き圧力は小さく、その点で損益分岐点に到達するまでの期間が、R」などのエアライン用エンジン
に比ベて短期間である。中国、インドなどの経済成長とともにその利用が広がり世界的に需要増加
となれぱ、一定の需要を期待することができ、メーカーとしては幅広い事業ボートフォリオを組む
ことが可能となるという点で有望な市場であると考えられる。

燃費、価格等の経済性を

重視

コチャータービジネスの側面も

あり、運航経済性にも配慮

が必要

に

いる

境は整備されて

・企業トップの国内、近

隣諸国移動手段

・MidlLight クラスの機
材が多い

⇔短距離・小型機

整備されている

50 R」会の状況

50 席 R」については、燃料価格の高騰を受けてその運航経済性の悪化から、エアラインの収益を
圧迫している状況にある。ハブアンドスボークとして、メイン空港から地方空港ヘの橋渡しと
して一時は活況を呈し、ビジネスモデル(飛行回数に応じた固定費を提携親会社から広範囲に得ら
れたが、その契約も改訂ヘ)として定着したが燃料価格の高騰で一変した。不採算路線の減便、運

航停止、吸収合併、更には破産に至り(hapter11 の企業再生にある R」エアラインは(American
Airlines(剛R)、 Eagle Airlines(AMR)、 pinnacle AirlineS Φelta))などとなっている。そうした
中で、より運航経済性の良い 70~90 席機などの大型の R」機材ヘの置き換えが進んでいる。また、
50席機に搭載の(F34-3、 AE300フエンジンはこの3年以内にオーバーホールが必要となり各R」エア
ラインにはメンテナンスコストの負担がかかると予測されている。

こうした中、例えぱ、 2012年には Delta 航空の提携会社である R」運航会社のフリートについて、
50 席機の扱いに関する大きな動きが出ている。Delta は5つのRJエアラインとの提携を行い 608
機の Fleet を有し、 50 席機では合計 353 機を有している。 Delta との提携先の Pinnacle、 Republic、

Skywest は上述のように合併吸収を行っているRJエアラインである。 Delta はパイロツト組合と
機材変更の交渉を行い Scope aouse の緩和に向けて動き出し、組合から承認を 2012年6月末に取
得している。 218 機の 50 席機を手放し、代わりに 70 機の 76 席機の R」を導入する。これにより、

ビジネスツールとして、

積極的に活用、Bdのメ

イン市場

信頼性を特に重視

・つ企業トップの独自利

用が主で、必要時に必

ず飛ベることを重視(欧

米的なBdの仕様)

・企業トップの移動手段

・Mid クラスを中心1こ、

Largeクラスまで様々

・時間価値を重視(より

早く、より遠く)
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50 席機は 125機に、 76席機は 223機となる。(omair については、運'を 2012年の 9月29日まで

とする計画を出し、親会社 Delta の 50 席機削減計画の犠牲となった。Delta は 50 席機を現状の約

350 機から 2015年末までに 125 機にまで削減する計画である。(omair は Delta の完全子会社で、

(incinnatvKentucky をべースとして運航し、 Delta の(onnection (arrier として 1日に 400 便を
運ム、路線は Detroit、 New York、 john F Kennedy と重要路線を持っていた。

US AirwayS も同様の機材変更を考えており、所有する 233機の R」の内、少なくとも 116機が50
席機R」で占められている。

50席機を削減し大型機を導入して経済性を改善する動きが大きな潮流ではあるが、一方で50席

機を中心とした運航形態を維持して経営改善を計画するエアラインもある。 pinnacleAirlineS は

2012年4月に倒産し(hapter11 の企業再生段階にあるが、既存の(R」900 を削減しつつ(41機=57
機(現有)-16 機(skywest ヘ))、 50 席機を中心に運航し、少なくとも 2022年7月まで維持する
生き残るために短期的に見て取善の選択と考えられており、 pinnacleのビジネスの約70%はDelta

との提携による 140機の(R」200の運航によるもので、これまでに収益を生んできた機材であり、こ

れを維持していく計画である。

市場予測を裏付けるように、現状の R」エアラインに 50席機の新規需要を喚起する要素は見られ

ない状況となっている。
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②技術動向

当該エンジン開発の上で、世界を相手に事業化を行うことから、その航空機エンジン市での技
術的競争力を把握しておくことが必要である。

国内外の航空エンジン要素技術の動向を国際学会講演論文などから調査を実施した。国際学会で

ある ASME、 AIAA、などの研究論文から、伝熱技術、構造・力学技術に関するものが多く、一温環境
に耐える冷却手法の改良、寿命評価方法、ロータダイナミクスやシールといった回転体であるガス
タービンの基本的な特性、機能部品の性能向上に係る発表が多くなっている。次いで多い技術分野
は燃焼であり、環境負荷低減の低エミッション化の重要性が伺える。本事業においても、タービン
の冷却技術、耐空性適合化技術での口ータダイナミクス解析技術、寿命評価技術やシール特性把握
などに取り組んでおり、国際的な研究開発の方向性と合致していることが確認できる。

また、欧米各国で取り組まれている技術開発プログラムの状況について調査した。欧米で取り組

まれている航空エンジン関連の研究開発プログラムとして、 EEFAE(f仟icient and Environmenta11y
Friendly Aero Engine)の後継となる研究開発プログラムが A(ARE (Aeronautics Research in
印rope、欧州航空宇宙研究諮問委会)の下に実施されている。 A(ARE2020 ビジヨンのなかで、騒

燃料消費、二化炭素を 50%、NOX の排出を80%削減することを目標に掲げ、機体、エンジン^
日、

の研究開発プログラムで構成される FP(Frameworkprogram)フ、第 7 次研究枠組みとして実施してい
る。また、この中でΠD(1ntegrated Techn010gy Demonstrator、統合技術実Ξ正)として、 ueansky
プログラムを立ち上げ航空輸送における環境ヘの影響を大幅に改善し、技術開発研究を通して騒音、

排気、燃料消費の削減を目指す施策が実施されている。(1eansky の中のプログラムの1つに、
Sustainable and Gre印 Engines(SAG日があり、(02 排出量を 15~20%削減、 NOX 排出量を 40%削減、
騒音 15dB 低減を目標としている。(1eansky の目標と比較しても、当該エンジンで目標とする技術
レベルの高さについて十分に評価され、優位性があると考えられる。

米国 NASA では 2010年から NASA Environmental Responsibi nty Aviation(ERA)プロジェクトが
実施されている。その中で、 subsonic Fixed wing projed を実施しており、これまでの機体形態
やエンジン形態の新たな(onfiguration も含め、革新技術の開発によって、段階的な目標を
N+1(2015年)、 N+2(2020年)、 N+3(2025年)として掲げており、 TRL4-6 を目指して研究開発が実施さ
れている。表Ⅲ2.2.2(2)-1 に NASAの目標値を示す。
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低騒音

低 NOX

Fuel Burn

研究開発動向とは別に、当該エンジンと推カクラスの近い新たなエンジン開発の状況についても
調査を実施した。この第 3 期期間中に新規開発がアナウンスされたエンジンがいくつかあり、その
調査を実施した。それらを表Ⅲ.2.2.2(2)-2 に示す。 B」用エンジンとして、(essna 社の(itation
(olumbuS 用エンジンに対して、 PW(社から PW810 のエンジン開発が 2008年に口ーンチされた。肌
社からは、 Dassult 社の FalC肌 SMS 用のエンジンとして、 RB282 のエンジン開発が同様に 2008年に
ローンチされ、更に、 snecma 社から Silvercrest エンジンの開発がアナウンスされた。燃費重視仕
様としたエコエンジンと各開発計画機種と比較しても、燃費、低騒音、低 NOX の目標値について同
程度以上のものとなっており、当該エンジンの競争力が損なわれてはいないことが判る。

図Ⅲ2.2.2(2)-1 に各推カクラス、 T(取得年(予定年)による上述のエンジンの位置づけを示す。
20年程は無風の状態で新規エンジンの開発当該エンジンは10klbクラスに位置づけられるが、 ^^

が無い領域となっていた。しかし、上述の各種のエンジン開発がこの領域に口ーンチされた形と
なっていた。しかし、経済状況の悪化により、2009年以降、開発はどれも凍結、あるいは具体的な
搭載機種が無い状況となっていた。

それが、 2011年に Bombardier 社から 2 機種の大型 B」開発が発表され、エンジンには GE 社の

Tech-X エンジン(後に、 passport2の採用とアナウンスされた。また、 2012年には、中型B d用と
して 10klb クラスの Silvercrest エンジンが、(essna ネ士の Middle (1asS の(1tation Longitude の
開発がスタートするなど、 Bdでは大型機が市場をけん引する形で開発機運は上向き傾向である。

表Ⅲ2.2.2(2)-1
N+1(2015年)

Stage4 -32dB
(AEP6-60%

-33%

NASAの目標値

N+2(2020年)

Stage4 -42dB
(AEP6一乃%

-50%

N+3(2025年)

Stage4 -71dB
(AEP6-75%以上

ーフ0%以上



表Ⅲ2.2.2(2)-2 他社の開発計画エンジン

念5

知

R゛運中

RJ聞発中

BJ 航中

BJ開発中

BJ計画中

t5

^5全^1舗5 1舗5

TC取柊年

T(:型式承認

図川2.2.2(2)-1 エコエンジンの推カクラスと他機種エンジン

規制動向については、国連機関である 1(AO (1nternational (ivil Aviation organization :民
間国際航空機関)での動きを調査した。 1(A0 に設置されている(AEP((ommittee on Aviation
Environmental protection)の会議にて議論されてきたが、 2012年開催の(A印/9 ステアリング会議
にて、規制値の見直しに向けて合意に至っている。

騒音では、これまでの(hapter4 に対して、ーフdB とする強化案が合意に至っている。 2010年の
(A[P/8 以降、強化案に対して、環境便益やコストなどの影響について解析が行われていた。その強

化案は、(hapter4 騒音規制に対し 5 つの強化案であった。((hapter4 の累積値から 3dB、 5dB、 7dB、
9dB、11dB を低減する案)今回の会議にて、 2017年または2020年に型式証明申請の新型機に適用す
ることを想定して、その中から今回の(A印/9にて以下のとおり航空機騒音規制強化が合意された。

新規制名称は(hapter14 となった。規制強化レベルは、累積値(papter4 よりも 7E則dB 低減
(=(hapter3 より 17印NdB 低減) Flyover、 Lateral、 Approach の各箇所で(hapter3 規制値に対し
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1印NdB 以上のマージンを有することとなっている。適用年月日は、 2017年12月31日から大離陸
重旦MTOW茎55tons (121.3klbs)の大型の新機体に対して適用、 2020年12月31日からは大離陸
重旦川OWく55tons (121.3klbs)の小型機に対して適用される。小型機の R」ジェットである 50 席
機は20t程度であるため、規制適用となるのは2020年12月31日からとなる。

この規制強化の幅一7dB は、エコエンジンで騒音低減目標としている一20dB よりも小さいもので、
かっ適用年も約 7年度後となるため、目標値の優位性が損なわれることはなく、むしろ更に将来を
見通した目標設定となっていると考えられる。
NOX にっいては、 2010年の(A印8 で規制が 15%強化されているが、この 2012年の会議では現状

認識などにっいて報告されナニ。現在、メーカー主体の低 NOX 技術レビューが実施されているが、既
に実用化されている大型希薄燃焼エンジンで中期目標は既に達成できており、短通路機のような中
型機用のエンジンでは従来型燃焼方式・最新の希薄燃焼方式のどの方式でも中期目標が達成される
見通しである。次回の規制強化は(A印10 (2016)と予想されている。エコエンジンの目標値は、
(AEP4-50%であるが、(A印8 による規制強化でも十分に競争力を有する設定となっている。また、
来の規制強化に向けても、これまでの削減のトレンドから予測しても、(A印4-50%を達成できる技術
を有することで十分に競争力を維持できるものと考えられる。一方で、昨今注目を集めている
剛(particleMatter)に対する排出規制の議論があるが、現在は不揮発性州の定量的計測・評価の
手法設定にっいて検討されている段階である。PM 排出基準の対象は当面は推力 26.7kN を超える工
ンジンであるが、3年後の(A印10 に向けて、規制値に関する議論、調整が進められていく模様であ
るが、各国、各機関の足並みが揃っていない状況である。
また、地球温暖化ガスである(02ヘの規制にっいては、(02Metricsyst肌(排出基準設定方式)

と(02 (ertification Requirement が合意された。巡航時の瞬間,費(specific Air Range)と客
室床面積(Reference Ge伽etric Factor)を組み合わせた指標を Metric value と称し、最大離陸重
量との相関で評価することになった。具体的な規制値や規制値の適用時期などは 2015年の(A印10
を目途に検討するとの方針である。
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IV.実用化・事業化に向けての見通しおよび取り組みについて

1.実用化、事業化の見通し
1.1 成果の実用化可能性
(1)技術的可能性
本事業の第2期および第3期における要素技術開発の成果は、国際舞台で差別化できる要素

技術が試験実証され、デモエンジン設計に適用可能な技術レベルにまで引き上げることができ
た。Ⅲ章の研究開発成果で説明したように、試験実証を通じて要素技術を確立することができ

ている。第 2 期から、第 3 期に掛けては、特に低燃費重視仕様に適合した圧縮機、燃焼器の
TRL レベルを4から5に引き上げることができ、デモエンジン適用の準備が整った。また、早

期の課題解決のため研究開発の初期段階から進めているエンジン基本設計で、これらの技術の
エンジン適用性を性能・構造・コストの各観点で見極め、直接運航費用という指標のもとに研
究開発を実施し、受け取り手となるエアラインの視点でエンジン開発を実施することができて
いる。

一方、国際学会ヘの参加および海外大学・研究所ヘの訪問などにより、本事業で開発された

各技術の優位性、差別化できる技術であることを確認しており、海外特許出願を行って技術的
優位性を確保するように努めた。また、近い推カクラスの開発計画のあるエンジンメーカー他
社のエンジン仕様と比較しても十分に、位を有していると言える。これらの点から世界市
場に向けて実用化できる各種技術を取得することができている。
エアラインが重要視する直接運航費用(DOC)を指標として、当該エンジンの位性を確

認している。環境の変化ヘ柔軟に対応し、燃費重視仕様ヘの変更を行ったことで、世界経済状
況、取り巻く環境に即したエンジン仕様とすることができ、益々重要視されると考えられる燃

費性能向上に資する技術開発を実施することができている。こうした観点からも、本事業で取
得した各技術は、時代の二ーズにマッチしたもので高い技術的可能性を有している。
本事業の結果として、プロジェクト目標に掲げる直接運航費用 15%低減に対して目標を上回

る 17.5%を達成、騒音低減目標 1(A0 規制H直一20dB に対して一20.5dB を達成、 NO X低減目標

1(A0 規制値一50%に対しては一50.5%を達成しており、低燃費能と環境適応性を併せ持ったエン
ジンであり、非常に魅力的であると考えられる。よって、当該エンジンを搭載した小型航空機

は極めて高い競争力を有していると言える。
本事業における技術成果を実用化に繋げるためには、型式承認取得が必須であり、米国連邦

航空局(FAA)等の個々の要求に対する適合性を、試験データや解析による裏付けをもって
的確に証明できるかが大きな鍵となる。このための証明方法として、①実機エンジン試験、②

実部品を用いたコンポーネント試験、③過去に実施された設計との類似性、④解析または上記
方法の併用が挙げられる。

特に④については、第 3 期において「耐空性適合化技術」としてテーマに取り上げ、構造リ
グ試験等を実施することで、ファン異物衝突解析技術や、異物衝突時に発生する過大なアンバ
ランス時の口ータダイナミクス解析技術、コンテイメント解析技術について、試験結果との合

わせ込み、精度の検証を実施している。更には、寿命予測技術においても、シール流量予測技
術、ダブテール部の疲労試験を行うことで、解析手法の精度向上が図られている。これらを通
じ、事前に整備された解析手法を用いることができ、型式承認取得がより確実になるものと考
えられる。

さらに、設計妥当性の基本となる材料データについても、第 3 期において「耐久性評価技
術」としてテーマに取り上げ寿命制限部品や高温部品について、材料特性取得試験等により
データベース蓄積を独自に行い、高温環境試験等の実施により耐久性を確認し、材料データ
ベースを整備することができている。

また、製品化のうぇで重要な製造技術については、低コスト製造技術として、圧縮機部品ヘ
適用可能なLFW、 1Mなどの各技術を取得できている。タービン翼の鋳造部品やファンフレーム
などの大型鋳物部品については、鋳造シミュレーション技術を取得しており、低コスト化が可
能である。燃焼器につぃては、シンプルな構造の急速混合燃焼器を開発できているなど、事業
化を支える製造面の準備ができている。
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(2)事業的可能性
第2期終了時点

欧米市場については、豊富なエアライン機材データを有し、かつ市場調査に優れた能力を有
する米国Back社を使って調査を実施した。その結果、 1992年から入された50席機も今
後使用されると予想され、その代替時期の2010年代半ぱから20年間で約1800機の需
要が期待できることがわかった。さらに、新興アジア地域については、経済成長が著しく航空
要の急増が期待できるが、エアライン機材代替に基づく予測が困難であるため、アジア地域

の経済等について豊富な情報を有し、かつ交通経済学の手法で航空需要が予測できる三菱総合
研究所(株)を使って調査を実施した。その結果、主に中国、インドで航空機市場の大幅な増
加が見込まれ、 2010年代半ぱから20年間で約300機の50席機の要が予想された。

欧米市場のみの1800機需要に対して半分の販売機数の得を想定した場合でさえも、新規
エンジン、サービス及び補用品合計の市場規模は5000億円程度で、事業成立が見込まれた。
機体とエンジン開発のタイミングも重要であり、次世代50席機の運用開始が2015年以

降との情報が機体メーカーから得られていた。当該要素技術開発成果を第3期においてエンジ
ンとして統合して技術実証し、さらに、第3期終了後、 2010年代中頃の市場投入に向けて

型式承認を取得すべく、実機エンジン開発作業と耐久性・信頼性確認のための各種型式承認試
験を実施することを想定していた。エンジン技術実証、その後の型式承認取得に必要な開発作
業を進めることにより、運用開始の1年以上前に全ての型式承認試験を完了し、適時のエンジ
ン市場投入が可能であると考えられた。

海外企業に先駆けて実施した、主要なりージョナル・エアラインや機体メーカーとの聞き取
り調査により、直接運航費用低減(燃料消費量削減、価格低減、備費用低減)に関して、目
標15%以上を狙った当該エンジンが魅力的であることが確認された。特に第 2 期終了時点で
当該技術を50席機用エンジンに適用することにより、目標を大きく上回るDOC21%低減
を確認できたことは、顧客獲得に向けて大きなセールスボイント.となると考えられた。

第3期終了時点

本プロジェクトは、次世代小型航空機用エンジンの実用化に向けたエンジン完成機開発能力
の獲得を目指しており、具体的には、図IVI.1-1 に示すように、中大型エンジンに比ベ、開発
プログラムシェアの高い小型航空機の中でも最も小さな50席クラス用エンジンが主導的開発
の可能性が最も高いと判断して選択された。

大型
エンジ'

GE卯 B787用エンジン

↓↓

中型
エン、ン'

小型航空機については、カナダ・ボンバルディア社とブラジル・エンブラエル社が世界市場
を寡占する状況であった。特に50席クラスについては、ボンバルディア社が1992年にC
RJ I00 (エンジン GE社(F34-3A)の型式証明を取得して世界で初めてりージョナル機を生
産したが、 4年後にエンブラエル社がER゛ 145 (エンジン肌社AE3007A)の型式証明を取
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得して急速にシェアを伸ぱした。米国を中心に50席機ブームの到来とも言える状況となり、
CRd l oo/200クラスが約 1000機、 ERJ 1 45クラスが約900機と合わせて20

00機近くが生産された。本プロジェクトの事業化にあたってはこれらの機体の代替需要を狙
い、通常20年から25年で新しい機体に更新されている実状を踏まえ、 2010年代後半に
は、この代替需要が立ち上がると予測し期待していた。
需要向は経済状況やエアラインの経営状況などに大きく左右されるため、市場調査を継続

的に進め、図IVI.1-2 に示すように世界中のエアラインや機体メーカならぴに業界団体ヘの訪
問調査、業界関係者が一同に会するカンファレンスなどへの出席を通じて、市場の状況をいち
早く把握することに努めてきた。図IVI.1-3 に示すように、目標とする50席クラス小型航空
機のエンジンは、推力 1万ポンド(10klb)クラスであり、 1990年代以降新たなエンジンの
開発はないが、 2008年頃に同じ推カクラスのエンジンを搭載する中大型ビジネスジェット
機の開発計画がいくつかアナウンスされていた。しかし、その後の世界経済状況の悪化から、
機体開発計画は凍結されていたが、近になってビジネスジェット機業界では回復の兆しが見
え出し、中大型のビジネスジェット機開発口ーンチ、エンジン選定が表明されている。
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図IVI.1-2過去の市場調査で訪問した主要なエアライン
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IV-4

^

'

^^1→D

'
1チ白ヨ1.
(^^

0

1鈴0

^^ .
.

^訊..
^1'

^^

'^^^.^゛

.
^-1匡
住一1^

2m5

.

^個

^

0加鉾帥

^1^
^

^

史・1肋

^^△

之位0

1下モ閲1^

0^ミ如

^1^^1^
^1-^^

^

^

B1 ス

L"1其U

^eξ器,

゛ーー^
'

、、、ー゛

J0席

^

0^

゛^

宅

即10

空

.

.
,
一

脚乱

分
一
X
Y
R
蝉
趣

1 

封



今後20年間では期待するほどの需要は当面見込めない状況となっている。
一方で、同推カクラスのエンジンを搭載する中大型ビジネスジェット機(B上 Business

Jet)は、経済状況による変動はあるものの10年単位では一定の需要が見込まれている。実際、

新たな B」機開発として、 2010年に Bombardier 社の Large aass/Long Range の
610bar7000/8000 が口ーンチされ、そのエンジンに GE 社の Passport20 の採用が決定されてい
る。また、 2012年には(essna ネ土の Middle (1asS の(itation Longitude の開発が口ーンチさ
れ、エンジンに Snecmaネ土の Silvercrest エンジンが採用されるなど、ビジネスジェット機業界
では、中大型機を中心に新な動きが見えつつある。

これらビジネスジェットへの派生も含めて考えれぱ、いわゆる推力 1万ボンド(10klb)クラ

スエンジンの要としては、今後 20年の内、前半 10年で 2700 台(機体 1350機)、後半 10年
で4000台(機体2000機)程度の新規エンジン需要が予想されている。
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1.2 波及効果

航空機産業は、極めて先進的な技術が最初に投入される高付加価値産業であるとともに、関
連する技術の裾野が極めて広く、多方面の産業分野に波及可能である。本事業も例外ではなく、

空力、騒音、燃焼、制御、材料、加工等の広い分野で新技術を開発しており、それらの技術は
輸送機器製造業、エネルギー産業、素材産業等に波及効果が期待できる。さらに、中大型民間
機用エンジン国際共同開発ヘの技術波及、国際共同開発での我が国の発言力の向上を可能にす
るとともに、世界市場二ーズを踏まえたシステム統合技術、差別化要素技術の開発という自主
的・自己完結型研究開発という点で、世界に通用する技術者人材を育成するのに役立つ。
前章に記述の通り、目標とする50席クラスの小型航空機用エンジンに先立ち、同じ推カク

ラスのエンジンを搭載する中大型ビジネスジェット機の開発計画が明らかになっている。これ
は、本研究開発の成果を早期に適用できる絶好の機会として捉え、この開発プログラムへ参画
するに至っている。

以下に技術開発テーマ毎に波及効果を説明する。

(1)エンジン要素技術/製造技術

当該技術分野では、空力、構造、材料、製造等の広い分野で新技術を開発しており、多方面
こ波及可能である。具体的には以下のとおりである。

ファンに関する高流量設計技術はファン翼まわりの流れ特性を改善する空力技術であり、風

力発電/ポンプ/航空機用プロペラ/舶用プロペラ/ホバークラフト揚力装/トンネル換気装置/
省エネ換気システムの駕特性を向上させるのに技術波及が可能である。また、ファン構造衝
健全性評価技術は異物衝突によるファン翼の変形を予測する構造技術等であり、異物衝突の危
険に晒される風力発電/航空機用プロペラの変形予測は勿論、車両衝突解析にも技術波及できる。
圧縮機に関する高荷設計技術は小さい圧縮機舞まわりの流れ特性を改善する空力技術であ

リ、発電ガスタービン/舶用ガスタービン圧縮機/ターボチャージャーの翼特性を向上させるの
に直ちに技術波及が可能である。りニアフりクションウェルディング技術は小さい圧縮機翼を

高精度に接合させる製造技術であり、高精度加工を要する車両シャフト/印刷機口ーラの接合に
波及可能である。また、マイクロスパークコーティング技術は耐摩耗性に優れたコーティング
技術であり、高耐摩擦部品/工作機械工具ヘの技術波及が可能である。

タービンに関する高負荷/高揚力設計技術は夕ービン翼まわりの流れ特性を改善する空力技術
であり、発電ガスタービン/舶用ガスタービンの夕ービンや蒸気夕ービンの翼特性を向上させる
のに直ちに技術波及できる。先進単結晶材適用技術および高効率冷却技術は夕ービン耐用温度
を向上させる技術であり、発電ガスタービン/舶用ガスタービンの高温化に直ちに技術波及でき
る。化学蒸着コーティング技術は夕ービン翼の高品質耐熱コーティングを低コストで施工でき

る技術であり、発電ガスタービン/舶用ガスタービンの夕ービン駕は勿論、工業炉/原子力用耐
食部品/宇宙機器/軽量耐火材/耐食容器等に技術波及可能である。

もうひとつのサブテーマであるインテリジェント化技術については、光センサー技術や光

データ通信技術は高温環境下において非接触で温度を感知する技術であり、発電ガスタービン/
舶用ガスタービン/高温環境機器/原子炉の高温部に適用できるとともに、高温環境下で可動す
るマニュピレータ・ロボットのセンサー部にも技術波及可能である。また、性能劣化推定・ 言、 1

価技術は機器状態を監視して劣化を推定する技術であり、発電ガスタービン/舶用ガスタービン
/高温環境機器/原子炉の高温部品の劣化推定は勿論、直接触れることができない放送通信衛星
機器や人工臓器の劣化推定に技術波及できる。

(2)環境適応技術(低騒音、低NO×)
ファン低騒音化設計技術はファン動静翼干渉音を予測しながら低減させる技術であり、発電

ガスタービン/舶用ガスタービンの圧縮機や夕ービンの動静翼干渉音の低減に直接波及できると

ともに、風力発電/航空機用プロペラ/へりコプター/トンネル換気装等のプロペラ翼騒音の低
減にも技術波及可能である。ジェット騒音低減設計技術は排気ジェットの混合時に発生する騒
音を予測しながら低減させる技術であり、航空機機体/高速車両の風切り騒音の低減に技術波及
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可能である。低NOX燃焼技術は均一希薄燃焼をはかる燃料噴射弁技術およぴ希薄燃焼に必要
なライナ高効率冷却技術から構成され、発ガスタービン/舶用ガスタービンの燃焼器に直接波
及できるとともに、発/車両用エンジンや燃焼ボイラ/ごみ焼却炉の低公害化にも技術波及可
能である。

(3)エンジンシステム技術

当該技術に関わるエンジンシステムのインテグレーション技術は、要素性能や構造強度の

マッチングをはかるとともに冷却空気システム/潤滑システム/補機装備品システム等を統合設
計させる技術であり、その技術は発電/船舶ガスタービンに直結して技術波及できる。シミュ
レーション技術は、コンピュータによるファン/圧縮機等の流れ解析技術であり、高温環境機器
の熱流動解析、血管内等の循環器系流れシミュレーション、エアコン空気流れ/大気海洋流シ
ミュレーションに技術波及可能である。また、構造解析技術は、複雑構造であるエンジン振動
や応力に関する解析技術であり、発電/船舶ガスタービンは勿論のこと、ピル/橋梁等の構造解
析にも技術波及可能である。

1.3 実用化までのシナリオ

図IVI.1-1 に研究開発計画とその後の事業化のシナリオを示す。エンジンは世界のマーケッ
トを相手にし、且つりスクも大きいだけに、開発・量産・事業では海外メーカと提携するのが
通常となっている。さらに、10klb クラスのエンジンについて米国・ GE社、英国・ RR社、
仏国・スネクマ社等も開発する動きがあり、ニッチな小型機市場で確実にシェアを確保するに
は、共同開発が得策である。従って、事業開始にあたってはパートナーを選定することになる。
その場合でも、日本側は50%以上のシェアを持ち、日本主導の事業を目指すが、事業りスク
を見通しつつ、市場の動向を注視していく必要がある。より多くのシェアを獲得するためには、
世界に先駆けて技術実証するとともにパートナーとの折衝も始めて、実機開発エンジンに本プ
ロジェクトで取得した成果がより多く採用されることを十分に考'し、バーゲニングパワ一と
して活用を図る。一方、実機開発におけるエンジン型式承認取得のための事前準備を視野に、
NED0助成事業の第3期において耐久性評価技術として、材料スペックの確立ならぴに材料
データベース化を行うとともに、耐空性適合化技術としてエンジン試験結果を通じて構造解析

手法の精度向上を図っている。その際、 FAA の DER (Designated Engineering
RepreS印tatives)相当のコンサルタントを雇ってエンジン型式承認取得に向けた作業指を受
けるなどの備えを行っている。

実機開発開始の判断は、機体メーカによる次世代機の開発宣言という大きな旗が揚がること
が必要である。実機開発計画書を確定させて、売価・販売機数及ぴ総原価の見直しを基に、事

業成立の目標を立てる。さらに、初期販売活動として、目標とする初期顧客(ローンチ・カス
タマー)の確保が重要となる。その確保に際しては、これまで培ってきたV2500、 CF3
4等のエンジン事業および整備事業ネットワークを最大限に活用する。
事業化を確実にするためには十分なコスト競争力の付与が重要であり、製造費および実機開

発費等のコストダウンが必須である。製造費や整備費においては、段数・部品点数削減や低コ

スト製造法を基本手法としてコストダウンを図り、直接運航費用トータルで検討している。
方、実機開発費においては設計費およびりグ試験費が大きく、設計データベースはもとより試

験装置等、本プロジェクトの成果を最大限活用できる。

一方で、ビジネスジェット機業界では、将来の需要増を見込むなど回復の兆しが見え出し、
小型航空機相当の推カクラスのエンジンを搭載する中大型ビジネスジェット機の開発計画が明
らかにされていることは、上述のとおりである。これに対して、本プロジェクトで得られた研

究開発成果を早期に活用できる絶好の機会として捉えるとともに、将来の小型航空機用エンジ
ンへの派生型ともなりうるものであり、参入ヘの足掛かりとするためにも、このビジネス
ジェット機用エンジン事業に対して、必要な措置を執っているところである。
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以上に述ベてきたように、昨今の燃料価格の高止まり、不安定な経済呆境、対象とする小型
機の将来需要機数予測の状況などの外的要因から、現状では実機開発ヘ打って出る境には無
<、事業りスクが非常に高いと言える。他方、本事業に参加の重工3社が培ってきた航空機工
ンジンの個別要素技術の開発に関しては一定の成果を上げ、海外の主要な航空機エンジンメー
力からも高く評価され、国際共同開発の場で成果の一部については実機ヘの適用も進みつつあ
る。こうした状況を勘案すると、個別要素技術の更なる競争力強化により国際共同開発でのよ
リー層の役割拡大、地位向上につながる地道な研究開発活動を継続し力を蓄えていくことが重
要と考えられる。

本事業で開発された技術については、国際共同開発にて担当する部位に活用可能なものであ
リ、インテグレーション技術開発の各技術は、低圧系の設計に直接的に活用できる。同様に低
コスト製造技術開発の各技術は、エンジン重要部位である高圧圧縮機、燃焼器に直接的に活用
できる。このように、国際共同開発事業ヘ得られた成果を早期に活用していくことが可能であ
る。

(→1田
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一方で、本事業で得られた個別技術、特に、低コスト製造技術については、直ちに適用可能
なものもあり、以下にそれらについて示す。

圧縮機部品ヘの適用に向けて開発された LFW の製造技術については、本事業で得られた成果
を活用して量産化設備の導入を進めるに至っている。また、同様に圧縮機部品の製造技術であ
る MIM についても、量産化設備の導入を進めているところであり、これらの設備導入に当たっ
ては、経済産業省のご指導のもとに、設備導入補助金を活用して進められている。この LFW、
M川の量産化設備により、事業者の量産エンジンの圧縮機ブリスク部品、静堤部品に各々活用
される見込みである。
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航空機・宇宙産業イノベーションプログラム基本計画

目的

今後、市場規模の拡大が見込まれるとともに、その先端的な部品、材料、システム技

術の波及効果を通じて我が国製造業全体の高度化をもたらし、また安全保障上の重要な

基盤である航空機産業に関連する技術開発を積極的に推進する。

また、大きな技術波及効果を有し、国民の安全にも密接に関わるだけでなく、高度情

報化社会の実現、地球境の保全、資源開発等多様な社会二ーズに応える基盤となる宇

宙産業の国際競争力の強化を図る。

2.政策的位置付け

0第3期科学技術基本計画(2006年3月閣議決定)

航空機分野は、先端技術と高度な材料・部品等をシステム統合する分野であり、重点

推進4分野及び推進4分野のうち、「情報通信」、「環境」、「ナノテクノロジー・材料」、

「ものづくり技術」、「ネ土会基盤」、「エネルギー」といった複数の分野にまたがる技術開

発課題を有している。航空機分野の技術は他分野ヘの技術波及効果も高く、その開発は

産業技術政策上も極めて重要であり、特に、境荷低減を実現するための技術課題に

ついては、地球温暖化対策等の観点からも積極的に取り組むべきである。

第3期科学技術基本計画を踏まえて策定された分野別推進戦略では、航空機分野に関

連するプロジェクトは主に「ネ士会基盤」分野に位置づけられており、「高速送を可能と

し、大量運航によって社会生活を支えているのみならず、産業政策上、安全保障上も重

要な役割を担っており、諸外国と同様に研究開発りスクを国が負担しつつ、国民の航空

送二ーズの多様化に応え、安全や環境問題に配した技術開発に取り組む必要がある。

特に、我が国主導で航空機およぴエンジンをインテグレーションできる技術を向上させ

るとともに、中長期的に技術を育成するための課題に取り組む必要がある」とされてい

る。本プログラム基本計画に含まれる各研究開発事業についても、戦略重点科学技術及

ぴ重要な研究開発課題として指定されている。

宇宙分野は、推進分野である「フロンティア」分野において、国家基幹技術、戦略重

点科学技術及び重要な研究開発課題に位置付けられた。また、総合科学技術会議におい

て「我が国における宇宙開発利用の基本戦略」(2004年9月総合科学技術会:)が決

定されている。

021世紀環境立国戦略(2007年6月閣:決定)

世界最高水準にある我が国の優れた省エネ技術等の普及、更なる技術開発により、エ

ネルギー効率の一層の改善を図るため、次世代環境'空機の開発・普及などによる航空

機からのC02排出抑制対策等、物流分野のエネルギー効率の改善を進め、運輸部門にお

平成 21・03・26 産局第2号
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ける省エネ対策を推進することとされている。

0環境エネルギー技術革新計画(2008年5月総合科学技術会:決定)

2030年頃までに必要な、二酸化炭素削減効果の大きなエネルギー需要側の技術と

して、また、国際的な新たな二酸化炭素排出削減の枠組みに対応する技術として、「低

燃費航空機(低騒音)」に関連する技術を開発・普及すべきであるとされている。

0経済成長戦略大(2008年6月改定)

「新経済成長戦略」(平成18年6月)や「革新的技術戦略」(平成20年5月)に基

づいて、特に、極限状態における高信頼性が求められる次世代境航空機の研究開発や、

主として国際市場ヘの参入を目指す先進的宇宙システム等の新産業群の実現に向けた普

及促進策等の環境整備や研究開発を積極的かつ適切に推進することとされている。

さらに、「地理空間情報活用推進基本計画」(平成20年4月15日閣二決定)に基づ

き、地理情報システムの利用拡大や衛星測位の研究開発等により、地理空間情報を高度

に活用する社会の実現を図るとともに、現在の開発成果の果実を有効に活用する等宇宙

の利用・産業化を積極的に推進することとされている。

0経済財政改革の基本方針2008 (2008年6月閣議決定)

上記「境エネルギー技術革新計画」(平成20年5月19日)を推進するために、支

援措置を講ずることとされている。

また、「宇宙基本法」及ぴ「地理空間情報活用推進基本法」を踏まえ、我が国の総合的

な安全保も視野に入れ、宇宙の開発利用、産業化を総合的かつ計画的に実施するとと

もに、'星による測位・監視技術等の活用による災害・安全保障情報の迅速な提供及ぴ

共有、先端的な研究開発等を推進することとされている。

0低炭素社会づくり行動計画(2008年7月閣:決定)

「境工才、ルギー技術革新計画」に示された技術口ードマップ等(低燃費航空機(低

騒音)技術など)の実施に向け、今後5年間で300億ドル程度を投入することとされ

ている。また、このうち、「coolEarth ーエネルギー技術革新計画」に示された重点的

に取り組むべき21のエネルギー革新技術についても、必要な予算を確保して開発を進

めることとされている。

0新経済成長戦略改訂版(2008年9月閣議決定)

よりエネルギー消費の少ない輸送システムを実現するため、次世代航空機を含む省工

ネ型交通機関の普及・開発加速等を推進することとされている。

また、「環境工才、ルギー技術革新計画」及ぴ「CO0IEa此h ーエネルギー技術革新計画」

の実現に向け、低燃費・低騒音航空機を含む革新的技術の開発を適切に推進する二とと

されている。

O 「e -J a p a n戦略Ⅱ」(2003年7月、 1 T戦略本部とりまとめ)

宇宙分野は、新しい IT利活用戦略〔衛星測位システム(GPS等)の高度な活用と、

準天頂衛星システム等の測位システムや地理情報システム(GIS)の研究開発や整備

を統合的に推進し、我が国の国土空間における正確な位置を知ることができる環境の整

備〕、「日一J a p a n重点計画2004」(平成2004年6月、 1 T戦略本部とりまと
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め)における重点政策5分野の1つに対応するものである。

3 達成目標

大きな技術波及効果によって境をはじめ、情報、材料等の分野に高付加価値を生み

出す航空機関連技術について、材料・造・システム関連等の中核的要素技術力を一層

強化・保持するとともに、機体及びエンジンの完成機関連技術を強化する。

我が国宇宙産業の国際競争力強化に向け、次世代の宇宙機器の開発及び宇宙利用の促

進に資する技術を強化する。これにより、我が国における宇宙開発利用の産業化を促進

し、自立的な宇宙産業を育成することで、世界の宇宙機器マーケットにおける我が国の

シェア拡大を図る。

4.研究開発内容

【プロジェクト】

1.航空機関連(広く産業技術を対象とした研究開発であって航空機関連技術にも裡益する

ものを含む)

(1)小型民間輸送機等開発調査

①概要

我が国主の機体開発を実現するため、小型民間輸送機等の開発可能性を検討すべく、

市場調査及び要素技術開発等を実施する。

②技術目標及び達成時期

次期輸送機(C-X)、救難飛行艇(US-2)等の防衛省機の民間転用を含め、我

が国における民間航空機開発を促進するため、市場動向調査や要素技術開発を実施する。

③研究開発期間

1989年度~2011年度

2)超高速輸送機実用化開発調査

①概要

将来の国際共同開発においても、我が国産業界が然るべき役割を果たすため、遷・超

音速領域の飛行を想定した超高速機について、市場二ーズ及び経済性ヘの要求に関する

検討を行うとともに、技術的課題の抽出、各要素技術開発等を行う。

②技術目標及び達成時期

2011年度までに、遷・超音速域(マッハ0.9~ 1.6程度)を飛行する超高速

機の実現のために解決すべき技術的課題を抽出する。また、実現にあたり特に重要とな

る空力及び材料・構造等の技術分野について、超高速機の低抵抗化・低騒音化に資する

数値流体(CFD)解析手法や軽量かつ製造コストの低い超高速機用機体構造(胴体・

主駕等)の検討等を行う。

③研究開発期間

2002年度~2011年度
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(3)先進空力設計等研究開発

①概要

空力設計、開発・生産システム等に係る先進的技術の研究開発・実証を通じて、製造

業全体の開発・生産プロセス等の高度化等を図る。

②技術目標及び達成時期

2013年度までに、空力設計、開発・生産システム等に係る先進的技術の研究開発・

実証を行う。

③研究開発期間

2008年度~2013年度

4)航空機用先進システム基盤技術開発

①概要

航空機の環境適合性、運航経済性、安全性といった要請に対応した、軽量・低コスト

かつ安全性の高い先進的な航空機用システムを開発する。

②技術目標及び達成時期

通信アンテナ、気象用レーダ等の高性能化等を実現する航空機システム先進材料技術、

航空機エンジン用低損失ギアボックスシステム、'空機の安全性向上及ぴ運航コスト低

減に資する先進パイロット支援システム等を2011年度までに開発する。

③研究開発期間

1999年度~2011年度

5)省エネ用炭素繊維複合材技術開発

①概要

航空機、自動車、鉄道、船舶等の輸送機械等における炭素繊維複合材の適用範囲を拡

大し、省エネルギーの促進を図るため、先進的な炭素繊維複合材成形技術や、耐雷対策

の容易化技術等の研究開発・実証を行う。

②技術目標及び達成時期

2013年度までに、従来の方法に比ベ、曲率の大きな部位の成形も行うことができ

るVaRTM (バータム)法等の炭素繊維複合材成形技術や、炭素繊維複合材を用いた

製品の耐雷性能を容易に確保する技術の研究開発・実証を行う。

③研究開発期間

2008年度~2013年度

(6)次世代航空機用構造部材創製・加工技術開発

①概要

エネルギー需給構造の高度化を図る観点から行うものであり、航空機、高速車両等の

輸送機器ヘの先進材料の本格導入を加速させるため、先進複合材料及び先進金材料に
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ついて部材開発、設計試作及び評価を実施することで、軽化によりエネルギー使用効

率を大幅に向上させる革新的な構造部材の創製・加工技術の開発を行う。

②技術目標及び達成時期

2012年度までに、複合材の構造健全性診断技術、チタン合金の創製・加工技術を

確立するとともに、航空機用エンジンへの適用を目指し、耐熱・耐衝撃性に優れた複合

材料を開発する。

③研究開発期間

2003年度~2012年度

(フ)境適応型小型航空機用エンジン研究開発(運営費交付金)

①概要

エネルギー需給構造の高度化を図る観点から行うものであり、エネルギー使用効率を

大幅に向上し、環境対策にも優れた次世代の小型航空機用エンジンの開発にとって重要

な要素技術の研究開発を行う。

②技術目標及ぴ達成時期

2010年度までに、工才、ルギー使用効率を大幅に向上する構造設計技術、騒音、 N

OX等の境負荷対応に優れた境対策技術、インテグレーション技術、高バイパス比

化等の高性能化技術といった要素技術の研究開発・実証を行う。

③研究開発期間

2003年度~2010年度

8)先進操縦システム等研究開発(財投出資)

①概要

操縦システム、コックピットシステムに係る先進的技術の研究開発・実証を通じて、

製造業全体の開発・生産プロセス等の高度化等を図る。

②技術目標及ぴ達成時期

2013年度までに、操縦システム、コックピットシステムに係る先進的技術の研究

開発・実証を行う。

③研究開発期間

2008年度~2013年度

Ⅱ.宇宙産業関連

Ⅱ一1.輸送系産業競争力向上基盤技術開発

(1)次世代輸送系システム設計基盤技術開発プロジェクト(運営費交付金)

①概要

国際ロケット市場における我が国宇宙産業の競争力確保を図るため、ロケットを効率

的に開発・運用し、ロケットの開発、衛星の受注から打上までの期間を大幅に短縮する

基盤技術開発を行う。



②技術目標及び達成時期

2010年度までに、ロケットの設計及ぴ'星対応設計の効率化技術等を確立する。

③研究開発期間

2001年度~201 0年度

Ⅱ一2.衛星系産業競争力向上基盤技術開発

(1)次世代衛星基盤技術開発プロジェクト(準天頂衛星システム開発プロジェクト)

①概要

国際商業市場における我が国衛星メーカーの競争力を強化するべく、準天頂衛星シス

テム※(利用者に対し、米国が運用するGPSとの補完による高精度な位置情報等の提

供を可能にするシステム)の構築に不可欠な基盤技術(産業競争力強化にも直結する

星の軽量化、長寿命化に関する技術等)の開発を行う。本プロジェクトの一部にっいて

は、他部門と比較して需要増加の割合が高い運部門のエネルギー消費を抑制すべく、

自動車、高速車両等の送機器の軽量化・効率化にも資する複合材料製造設計等の基盤

技術を確立するためのものであり、エネルギー需給構造の高度化を図る観点から行うも

のである。

※静止軌道と一定の角度をなす傾斜軌道に複数の、星を配し、見かけ上、常に天頂付近に最低1つの

星を位置させるシステム。

②技術目標及び達成時期

2010年度までに、準天頂衛星システムの構築に不可欠な基盤技術(産業競争力強

化にも直結する衛星の軽化、長寿命化に関する技術等)の開発を実施し、宇宙空間で

の技術実証を行う。

③研究開発期間

2003年度~2010年度

2) S ERV I Sプロジェクト(運営費交付金)

①概要

我が国宇宙産業の国際競争力を強化するため、衛星の低コスト化、短納期化及び高機

能化を実現すべく、民生部品・民生技術の衛星転用促進に向け、耐放射線試験等の地上

試験や技術実証衛星による宇宙実証を行い、民生部品・民生技術の衛星転用に必要な知

的基盤(データベース、ガイドライン)を整備する。

②技術目標及び達成時期

2010年度までに、民生部品・民生技術の耐放射線試験等の地上試験や技術実証衛

星による宇宙実証を行い、その結果を知的基盤(データベース、ガイドライン)として

整備する。また、これら成果等を基に、国際標準化提案について検討を行う。

③研究開発期間

1999年度~201 0年度
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(3)小型化等による先進的宇宙システムの研究開発(運営費交付金)

①概要

我が国宇宙産業の国際競争力を強化し、国際'星市場ヘの参入を目指すため、今後、

科学、地球観測、安全保等の分野で活用が進む小型衛星について、大型衛星に劣らな

い機能、低コスト、短期の開発期間を実現する高性能小型衛星の研究開発を行う。

②技術目標及び達成時期

2010年度までに、大型衛星に劣らない機能(光学分解能0.5m未満(軌道高度

400~60 o km)、データ伝送速度80 OM bps、衛星質量40o kg程度)、低

コスト(我が国の既存衛星に比ベ、開発・製造コスト約15分の1)、短期の開発期間

(我が国の既存衛星に比ベ、開発期間約3分の1)を実現する高性能小型衛星を開発す

る。また、'星システムを低コスト、短期間で実現するための新たな設計思想、開発・

製造・運用の手法・仕組みを構築する。

③研究開発期間

2008年度~2010年度

4) AS T ERプロジェクト

①概要

石油の生産及ぴ流通の合理化を図る観点から行うものであり、石油及ぴ可燃性天然ガ

ス資源等の開発に資するため、資源探査能力を格段に向上した光学センサである資源探

査用将来型センサ(ASTER)の健全性評価やセンサを維持することにより、取得さ

れる画像データを用いた石油・天然ガス資源の遠隔探知を行う技術を確立する。

②技術目標及ぴ達成時期

ASTERの開発、健全性の評価・維持を実施することにより、2010年度までに、

センサ技術の高度化(ボインティング機能の追加、分解能の向上、熱センサの搭載等)

を図る。

③研究開発期間

1987年度~2010年度

(5) PA L S A Rプロジェクト

①概要

石油の生産及ぴ流通の合理化を図る観点から行うものであり、石油及ぴ可燃性天然ガ

ス資源等の開発に資するため、資源探査能力を格段に向上した合成開ロレーダである次

世代合成開ロレーダ(PALSAR)の健全性評価やセンサを維持することにより、取

得される画像データを用いた石油・天然ガス資源の遠隔探知を行う技術を確立する。

②技術目標及ぴ達成時期

PALSARの開発、健全性の評価・維持を実施することにより、 2010年度まで

に、レーダ技術の古度化(アンテナ指向の電子制御化、分解能の向上、多偏波観測等)

を図る。
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③研究開発期間

1993年度~201 0年度

(6)ハイパースペクトルセンサ等の研究開発(運営費交付金)

①概要

資源開発に有効な岩石・鉱物や地質構造解析の高次元解析を可能とするハイパースペ

クトルセンサの開発を行うとともに、軌道上におけるデータ取得の実証を行い、センサ

技術の確立を行う。

②技術目標及ぴ達成時期

2011年度までにスペクトル分解能200バンド前後のハイパースペクトルセン

サを開発し、地表面のスペクトル情報を取得して資源開発に有効なセンサ技術の実証を

行う。

③研究開発期間

2007年度~2011年度

Ⅱ一3.宇宙利用促進基盤技術の開発

(1)次世代地球観測衛星利用基盤技術の研究開発

①概要

我が国が開発・運用する地球観測センサや2007年度よりNED0にて開発が始ま

つたハイパースペクトルセンサ等により得られる地球観測データから、有用な情報を効

果的・効率的に抽出するため、スペクトルデータの収集と蓄、物質ごとの特徴的なス

ペクトルデータの研究、衛星から得られたデータと地上データと比較・処理解析し、対

象物を特定する解析手順・手法、多様なデータとの融合処理等の高付加価値データの処

理解析技術等の研究開発を行う。

また、鉱物資源分野においては、金属鉱床タイプに応じた総合解析探査技術等を開発

し、その標準解析手順書等を作成する。

②技術目標及ぴ達成時期

2011年度までに、環境観測、災害監視、資源探査、農林水産等の分野におけるハ

イパースペクトルセンサにより得られる地球観測データ処理・解析技術の向上及ぴ地球

観測データ利用の拡大を図る。

③研究開発期間

2006年度~2011年度

2)石油資源遠隔探知技術の研究開発

①概要

我が国が開発・運用する多様な地球観測センサ(ASTER、 PALSAR等)の地

球観測データを用いて、石油・天然ガス等の安定供給確保のため、資源開発・探査、環

境観測等に有効なデータの処理解析手法の研究開発を行う。また、地球観測データのよ
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うな大容白のデータを容易に扱えるシステムの研究開発を実施することで資源開発.探

査、境観測を含む多様な分野でのりモートセンシングの利用拡大を図る。

②技術目標及び達成時期

2010年度までに、資源開発・探査、環境観測等の分野における地球観測データ処

理・解析技術の向上及ぴ地球観測データの利用の拡大を図る。

③研究開発期間

1 981年度~201 0年度

(3)太陽光発電無線送受電技術の研究開発

①概要

将来の新エネルギーシステムとして期待される宇宙太陽光発電システム(SSPS)

の中核的技術として応用可能なマイクロ波による太陽光発電無線送受電技術の確立に

向け、安全性や効率性等の確保に不可欠な精密ビーム制御技術の研究開発を行う。

②技術目標及ぴ達成時期

2012年度までに、複数のフェーズドアレーアンテナパ才、ル間の位相同期を行い、

パイロット信号の方向にマイクロ波を電送するレトロディレクティブ技術を活用した

精密ビーム制御技術の確立を目指す。

③研究開発期間

2008年度~20・12年度

5.政策目標の実現に向けた環境備

(航空機)

〔人材育成〕

・大学から有用な人材を航空機産業に迎えるとともに、開発から次期開発までのサイクル

の長い航空機産業において継続的に人材を育成することが重要である。

〔防衛調達等を通じた航空機産業の高度化について〕

・効率的な研究開発や生産に向けたインセンティブ等を通じて我が国の航空機産業・技術

基盤の維持・育成にも資する防衛調達・研究開発が実現するよう、引き続き関係省庁と

連携することが重要である。

・防'機の民間転用を円滑化するための制度整備等について、関係省庁と連携することが

重要である。

〔関係機関との連携〕

・民間航空機開発推進関係省庁協議会(防衛庁(当時)、文部科学省、国土交通省及び経

済産業省局長級による協:会)を設置(平成15年9月)し、研究開発の円滑な実施を

図るため、関係省庁の連携を強化。また、協Ξ会の下に、各省庁の担当課長からなる幹

事会も併せて設置。産業構造審議会航空機委員会において航空機産業全般にかかる課題

と対策を:論。

〔その他〕

11/13



中小企業のネットワーク化や認証取得により、我が国の部品・素材の採用拡大を図るこ

とが重要である。

航空機においては、機体の使用期間が20~30年と長く、維持に係るコストやサービ

ス品質が重要な要素であることから、自動認識技術の活用等を通じた整備業務等におけ

る効率化や高付加価値化を目指すことが重要である。

(宇宙産業)

〔関係機関との連〕

宇宙産業の振興を基本理念のーつに掲げている宇宙基本法を踏まえ、宇宙産業の国際

競争力の強化に向けて、宇宙開発戦略本部の下、関係府省及び機関との連携を進める。

また、産業化を促進するための環境備(宇宙機器のシリーズ化による低コスト化.

信頼性向上、小型化やセンサなどの高機能化、宇宙輸送手段の維持・発展、中小企業や

大学等の技術活用など)を推進する。

〔プロジェクト等の間の主要な連携について〕

小型化等の先進的宇宙システムの研究開発では、民生部品・民生技術の採用に関する

SERV ISプロジェクトの成果等、関連事業の成果を活用する。

ASTERプロジェクト及ぴPALSARプロジェクトの成果を、石油資源遠隔探知

技術の研究開発プロジェクトで活用することで、人工衛星から取得される画像データを

用いた石油・天然ガス資源の遠隔探知を行う技術を確立する。

〔導入普及促進〕

プロジェクトを通じて得られた基盤技術、データ(宇宙利用可能民生部品データベー

ス、りモートセンシングデータ等)等について、成果報告会、データベースの一般公開、

画像データの一般提供等により、可能な限り速やかに社会に普及し、民間主首による実

用化、新技術ヘの応用を促進する。また、りモートセンシングデータにつぃては、継続

提供等の利用側の要求に応えるため、データのアーカイブ化や配信システムの整備を進

める。

研究開発の実施に当たっての留意事項

事業の全部又は一部について独立行政法人の運営費交付金により実施されるもの(事業

名に(運営費交付金)と記載したもの)は、中期目標、中期計画等に基づき、実施される

ものである。

7 プログラムの期間

プログラムの期間は2003年度から2013年度まで。

8.改定履歴

(1)平成 1 5年3月1 0日付け制定。

(2)平成16年2月3日付け制定。民間航空機基盤技術プログラム基本計画(平成15
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03・ 07産局第12号)及ぴ宇宙産業高度化基盤技術プログラム基本計画(平成1

5 ・ 03 ・ 07産局第1 3号)は、廃止。

(3)平成17年3月31日付け制定。民間'空機基盤技術プログラム基本計画(平成16

02・03産局第8号)及び宇宙産業高度化基盤技術プログラム基本計画(平成16

02 ・ 03産局第9号)は、廃止。

(4)平成18年3月31日付け制定。民間航空機基盤技術プログラム基本計画(平成17 ・

03 ・ 25産局第11号)及び宇宙産業高度化基盤技術プログラム基本計画(平成1

フ・ 03 ・ 25産局第1 0号)は、廃止。

(5)平成19年4月2日付け制定。民間航空機基盤技術プログラム基本計画(平成18 ・

03・31産局第12号)及ぴ宇宙産業高度化基盤技術プログラム基本計画(平成1

8 ・ 03 ・ 3 1産局第8号)は、廃止。

(6)平成20年3月31日付け制定。民間航空機基盤技術プログラム基本計画(平成19 ・

03・23産局第3号)及び宇宙産業高度化基盤技術プログラム基本計画(平成19・

03 ・ 1 6産局第4号)は、廃止。

フ)平成21年4月1日付け制定。航空機・宇宙産業イノベーションプログラム基本計画

(平成20 ・ 03 ・ 31産局第5号)は、廃止。
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「環境適応型小型航空機用エンジン研究開発」

事後評価

【公開】

添付資料

プロジェクト基本計画



匝回
(航空機.宇宙産業イノベーションプログラム/エネノレギーイノベーションプログラム)

「環境適応型小型航空機用エンジン研究開発」基本計.画

1 研究開発の目的・目標・内容

(1)研究開発の目的

大きな技術波及効果によって環境をはじめ、情報、材料等の分野に高付加価値を生み
出す航空機関連技術にっいて、材料・構造・システム関連等の中核的要素技術力を一層
強化・保持するとともに、機体及びエンジンの完成機関連技術を強化することを目標とす
る、航空機・宇宙産業イノベーションプログラムの一環として本プロジェクトを実施する。
航空機用エンジンは過去一貫して低燃費化の傾向にあることに加え、昨今のエアライン

競争の激化等に起因する極めて厳しい経済性要求に対応するため、将来的にも一層の高性
能化が求められる。一方で、航空需要の伸びに伴い地球温暖化等の地球環境問題やエネル
ギー問題ヘの対応が喫緊の課題になりっつぁり、エネルギーの使用の合理化や今後ますま
す厳しくなる環境要求に対応した技術開発の必要性が強く認識されてぃる。
特に小型航空機用エンジンは、中・小のエアラインで使用されることが前提とされるた

め、上記の高性能化要求、環境適合性要求に加えて低コスト化に対する要求が厳しく、こ
れら全ての要求を満足するための技術開発が極めて重要となる。
本プロジェクトは、エネルギー需給構造の高度化を図る観点から行うものであり、従来

の航空機用エンジン技術の延長線上から飛躍的に進んだ技術を適用することにより、エネ
ルギー使用効率を大幅に向上し、かつ低コストで環境対策にも優れた次世代小型航空機用
エンジンの実用化に向けた技術を開発することを目的とする。

(2)研究開発の目標

平成24年度までに、エネルギー使用効率を大幅に向上する構造設計技術(シンプル化技
術)、騒音、NOX等の環境負荷対応に優れた環境対策技術、インテグレーション技術、高効
率要素設計技術等の高性能化技術といった要素技術の研究開発・実証を行う。
具体的には、別紙の研究開発計画記載の目標 q直)を各期の目標(値)とする。

技術開発推進部

(3)研究開発内容

本研究開発は、下記の3段階により構成される。

[助成事業(助成率:1/2)]
①第1期

航空機用エンジンの動向調査(技術・市場等)及びエンジン要素技術検討を実施する。
具体的には、男1俳氏の研究開発計画に基づき研究開発を実施する。

②第2期

クリティカル特性のエンジン条件模擬試験実施による革新的なエンジン要素技術コンセ
プト成立性を確認するための要素技術開発を実施する。具体的には、別紙の研究開発計画



に基づき研究開発を実施する。

③第3期

エンジンインテグレーション設計を実施するとともに、要となるコアエンジン要素の実
機形態、実作動環境での性能、機能を確認するためのエンジン要素技術実証開発を実施す
る。具体的には、呂1縣氏の研究開発計画に基づき研究開発を実施する。

2 研究開発の実施方式

(1)研究開発の実施体制

本研究開発は、独立行政法人新エネルギー・産業技術総合開発機構(以下、「NEDO」とい

う。)が、本邦の企業、研究組合、公益法人等の研究機関(原則、国内に研究開発拠点を有して
いること。ただし、国外企業の特別の研究開発能力、研究施設等の活用あるいは国際標準獲得

の観点から国外企業との連携が必要な部分はこの限りではない。)から公募によって研究開発実

施者を選定し助成により実施する。また、材料評価及び燃焼評価に係る基盤技術研究について

は、 NED0は、研究開発実施者を選定し委託により実施する。

なお、複数の者が技術開発実施主体を構成する場合には、主たる実施主体となる企業等、
実施者間の役割分担の明確な体制とする。

(2)研究開発の運営管理

研究開発全体の管理・執行に責任を有するNED0は、経済産業省及び研究開発責任者と密

接な関係を維持しつつ、プログラムの目的及び目標、並びに本研究開発の目的及び目標に照ら
して適切な運営管理を実施する。具体的には、必要に応じて設置される技術検討委員会等にお
ける外部有識者の意見を運営管理に反映させる他、四半期に一回程度プロジェクトの進捗にっ

いて報告を受けること等を行う。

3.研究開発の実施期間

本研究開発の期間は、平成15年度(2003年度)から平成24年度(2012年度)までの10年

閲とする。
但し、全期間を3期に分け、第1期は平成15年度の1年間、第2期は平成16年度から平成

18年度の3年間、第3期は平成19年度から平成24年度の6年間とする。

4.評価に関する事項

NED0は、技術的及び政策的観点から見た技術開発の意義、目標達成度、成果の技術
的意義並びに将来の産業ヘの波及的効果等について、第1期及び第2期の技術開発終期に
おいて、ならびに第3期技術開発終了時点で、プロジェクト推進者により、技術委員会等
を活用し、研究開発の成果及ぴ実用化見通しを中心に評価を実施する。また、外部有識者
による研究開発に対する中間評価を第2期研究開発終期(平成18年度)に、事後評価を第
3期研究開発終了時点(平成25年度)に実施する。また、中間評価結果を踏まえ必要に応
じてプロジェクトの加速・縮小・中止等見直しを迅速に行う。
なお、評価の時期については、当該技術開発に係る技術動向、政策動向や技術開発の進

捗状況等に応じて、前倒しする等、適宜見直すものとする。



5 その他の重要事項

(1)基本計画の変更

NED0は、研究開発内容の妥当性を確保するため、社会・経済的状況、内外の研究開
発動向、政策動向、プログラム基本計画の変更、第三者の視点からの評価結果、開発費の
確保状況、当該研究開発の進捗状況等を総合的に勘案し、達成目標、実施期間、研究開発
体制等、基本計画の見直しを弾力的に行うものとする。

なお、第2期および第3期の研究開発開始前に、前期の評価結果もふまえ、それぞれの
期の達成目標の明確化、具体的実施内容の策定をはじめとする基本計画の内容の見直しを
行うものとする。

(2)根拠法

本プロジェクトは、独立行政法人新エネルギー・産業技術総合開発機構法

1項第3号に基づき実施する。

(3)その他

成果発表、論文発表、特許出願について、国際競争力や技術波及効果といった視点を考
慮し、知財戦略の下、成果発信活動を展開する。

6.プロジェクト基本計画の改訂履歴

(1)平成15年3月、 NED0によって基本計画として制定。
(2)平成16年3月、技術開発課題とし、第2期技術開発内容・目標等を改訂。また、独立

行政法人移行に伴う関連項目を改定。

(3)平成18年3月、「4.評価に関する事項」を改訂。また、プロジェクト基本計画等の体
系の整理に伴う様式の変更。

(4)平成18年4月、中間評価実施のため、第3期技術開発内容・目標等を改訂、および民

間航空機基盤技術プログラム変更に伴い、「研究開発の目的」を一部改訂。
(5)平成18年6月、基盤技術研究に係る事項の追加等による改訂。
(6)平成19年3月、第2期技術開発結果、中間評価結果、技術委員会指摘等の反映により、

第3期の研究開発計画を見直し改訂。
(フ)平成20年3月、技術委員会指摘事項を反映して文言等を改訂。
(8)平成20年7月、イノベーションプログラム基本計画制定により改訂。

(9)平成22年3月、技術委員会の議論反映し第3期技術開発内容・目標、期間等を改訂。
(1ω平成23年12月、東日本大震災の影響による第3期研究開発期間を改訂。
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(別紙)研究開発計画

研究開発項目①「小型航空機用エンジンの動向調査及びエンジン要素技術検討」

1.技術開発の必要性

小型航空機及びそれに搭載されるエンジンの市場は、過去10年間に急速に成長してき
ている分野であり、最新の情報を正確に把握した上で、これに基づいて技術開発を実施す
ることが必要である。具体的には、最新の小型航空機用エンジンの技術、市場、規制等に
係る動向を正確に把握した上で、将来的に要求されるエンジンの性能を的確に見極めると
ともに具体的な技術課題・開発目標を適切に設定していくことが必要となる。さらに、技
術的な見極めが早期に必要となる革新コンセプトにっいては、あらかじめ基礎試験等を実
施して技術的な成立性について確認することが必要である。

2.研究開発の具体的内容

以下に示す技術開発等を実施することにより、研究開発目標を達成する。

a)小型航空機用エンジンの動向調査

国内外のエアライン、機体メーカー等を調査することにより、対象とするエンジン/機
体の市場性、技術動向、規制動向等を調査する。

(2)エンジン要素技術検討

(D項の動向調査結果を踏まえて、目標とすべきエンジンシステムの概念並びに仕様を検
討する。次に、エンジン構成要素であるファン、圧縮機、燃焼器、タービン及び制御シス
テム等について、目標エンジン仕様を満足させるためのフィージビリティ検討を実施する
とともに、早期の技術的見極めが必要とされる一部の要素については要素試験用供試体を
設計製作し、基礎試験等を実施する。

さらに、フィージビリティ検討並びに基礎試験の結果を目標エンジンシステムの仕様等
にフィードバックする。

(3)研究課題及び目標の設定

既存の民間小型航空機用ジェットエンジン開発実績等を基に、(1)、(2)項の検討結果を
踏まえ、第2期研究開発で研究対象とすべき技術課題を洗い出すとともに目標を明確化し、
解決方法を立案する。

3.達成目標

小型航空機用エンジンの動向調査結果を踏まえて将来的に要求されるエンジンシステム
の概念並びに仕様を設定し、それを実現するための具体的技術課題及び目標を設定すると
ともに技術開発計画を立案する。



(別紙)研究開発計画

研究開発項目②「クリティカル特性のエンジン条件模擬試験実施による革新的な要素技術
コンセプトの成立性を確認するための要素技術開発」

1.研究開発の必要性

将来的な市場要求を的確に満足させる小型航空機用エンジンを実現するためには、第1
期技術開発の結果得られたエンジンシステム概念並びに仕様を実現するための技術課題に
ついて、その技術目標を達成することが必要となる。技術目標を達成するためには、従来
の延長線上に無い革新的な技術コンセプトを適用することが不可欠であり、その成立性を
見極めることが極めて重要である。具体的には、革新技術コンセプトを適用したエンジン
要素供試体を製作し、実エンジン環境を模擬した試験を実施してクリティカルな条件での
要素技術コンセプトの成立性を確認することが必要となる。

2.研究開発の具体的内容

以下に示す技術開発等を実施することにより、技術開発目標を達成する。

(1)直接運航費用低減技術

高性能化・軽量化による燃料費削減、減価償却費・整備費低減を狙いとする以下の直接
運航費用低減技術を開発する。

ア.シンプル化構造設計技術

エネルギー使用効率を大幅に向上することを狙って、部品点数・段数の大幅削減を実現
する高負荷化技術、部品統合設計技術、材料評価技術等を開発する。
イ.高性能化技術

高性能化を実現するため、高効率要素設計技術等を開発する。
ウ.インテリジェント化技術

整備費用削減を狙って、予知的へルスモニタリングシステム等の技術を開発する。

(2)環境適応技術

今後ますます厳しくなることが予想される騒音、NOX 等の環境要求を満足するため、フ
アン騒音低減技術等、シンプル低NOX燃焼技術、燃焼評価技術等の環境適応技術を開発す
る。

なお、並行して上記開発技術をエンジンシステムとして統合するために必要となるエン
ジンシステム技術を開発する。

3.達成目標

上記研究開発を実施することにより、将来的な市場要求を満足する小型航空機用エンジ
ンに必要となる要素技術を確立する。具体的には、開発された要素技術を実機サイズ部品
によるりグ試験等を実施することにより評価し、採用すべき候補技術・候補要素の絞り込
みを行い、エンジンシステムとして統合することにより下記のエンジン仕様目標値を満足



することが見込めるような目標エンジンの基本設計を完了することを目標とする。

[エンジン仕様目標値]

(1)直接運航費用の削減(エンジン寄与分)

現在運行されている同クラス小型航空機用エンジンと比較して、エンジン寄与分の
直接運航費用を15%削減可能なエンジン仕様であること。

(2)環境適応性の向上

ICA0規制値(2006年適用)に対して、-20dBの低騒音化
ICA0規制値(2004年適用)に対して、-50%の低NOX化

注) 1CAO:国際民間航空機関



(別紙)研究開発計画

研究開発項目③「エンジンインテグレーション設計を実施するとともに、要となるコアエ
ンジン要素の実機形態、実作動環境での性能、機能を確認するためのエンジン要素技術実
証開発を実施する。」

1.研究開発の必要性

次世代の小型航空機用エンジンについて、第2期技術開発で開発した革新要素技術コン
セプトをエンジンシステムとして統合し、その際、要となるコア要素にっいてその性能、
製造性について確認する必要がある。具体的には、各種革新要素技術コンセプトを適用し、
ーつのエンジンシステムとしてまとめあげたうえでコアエンジン要素の実機形態、実作動
環境での性能、機能を確認するとともに、型式承認に資する耐久性、耐空性主要課題に向
けた技術を開発することが必要である。

2.研究開発の具体的内容

以下に示す技術開発等を実施することにより、技術開発目標を達成する。

(1)インテグレーション技術開発

以下により、第2期で開発された革新的要素技術を取り入れた小型航空機用エンジンの
インテグレーション技術を開発する。
ア.エンジンシステム特性向上技術

第2期のエンジン基本設計結果に基づき、革新的要素技術を取り入れた目標エンジンの
インテグレーション設計、ならびにコアエンジン要素の競争力強化、低燃費化に資する高
性能化を実施して、実機形態・実作動環境での実証試験、ならびに関連要素試験や優位性評価
のためのデータを取得し、目標エンジンのシステム評価を行い、エンジンシステム特性向
上技術を習得する。

イ.耐久性評価技術

寿命制限部品および高温部品について、材料特性取得試験等によりデータベース蓄積を
図り、高温環境試験等の実施により耐久性を確認し、耐久性評価に関わる技術を構築する。

ウ.耐空性適合化技術

型式承認取得においてクリティカルな部位の機能について、モデル試験等により構造解
析手法等耐空性適合化に関わる技術を構築する。

(2)市場・技術動向調査

国内外のエアライン、機体メーカー等ヘの調査あるい1ま情報交換を通じて、対象とする
エンジン/機体の市場性、技術動向、規制動向等を調査する。



3.達成目標

第2期のエンジン基本設計結果ならびに市場・技術動向に基づいて、関連要素の高性能
化技術開発を実施するとともに、目標エンジンの設計を行い、コアエンジン要素の実証試
験を実施し、得られた試験データ等により、エンジン仕様目標値達成の見通しを得ること

を目標とする。

[エンジン仕様目標値]

(1)直接運航費用の削減(エンジン寄与分)

現在運行されている同クラス小型航空機用エンジンと比較して、エンジン寄与分の

直接運航費用を15%削減可能なエンジン仕様であること。

(2)環境適応性の向上

ICA0規制値(2006年適用)に対して、-20dBの低騒音化

ICA0規制値(2004年適用)に対して、-5眺の低NOX化

注) 1CAO:国際民間航空機関
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(航空機産業の成長の可能性)

世界の航空機産業は約50 兆円、家の 6 倍以上という規模を有するのみならず、民間航空
機数では年率4%の成長と今後20年間で約2 万6 千機(約300 兆円)の市場規模が見込まれ
ている。歴史的に、防衛航空機産業と民間航空機産業はともに発展してきたが、昨今国防予
算は世界的には抑制的な傾向にあり、航空旅客に支えられた民間航空機需要による発展が特に
期待されている状況にある。

しかしながら、自動車や家電の市場で欧米と互角以上の競争力を有する現状に比ベれぱ、次
世代産業の中で中核的な役割を果たす航空機産業において、我が国産業は潜在力を十分に発揮
しておらず、我が国航空機産業の成長の可能性は大きいものと考えられる。

(製造業を支える基幹産業)

航空機は、自動車の100 倍、約300 万点の部品からなり、大手重エメーカーの一次下請けが
約 1,200 社、従業員約2 万人に上るなど、広い裾野産業を伴う。また技術的にも、低温・高温
等の極限環境でも自動車の100分の1 の故障率など高い信頼性を求められるため、要素技術か
らシステム技術まで、様々な領域における先端技術に支えられている。また、民間航空機と防
衛航空機の共通性のため、航空機に係る産業・技術基盤は、防衛産業・技術基盤としての側面
も有し、安全保障の観点からも維持・育成が重要である。

(世界における航空機産業の構造の変化)

航空機産業においては、ボーイングやエアバスといった航空機メーカーによる単独の全機の
開発に個々の部品サプライヤーが協力する旧来の形から、主翼、胴体、装備品(システム)と
いったサプシステム毎に IstTier サプライヤーを開発段階から参加させ、それらにサブシス
テム内のインテグレーションを任せつつ、自らはサブシステムを繋ぐ全機インテグレーション
に集中するというやり方が趨勢になっている。さらに、航空機メーカーや IstTier サプライ
ヤーは、部品・素材、装備品の調達にあたり、国外からの調達や国外ヘの投資も含めた選択肢
の中から最適な調達先、調達方法を選定している。このように、航空機のサプライチェーンは
全世界的かつ階層的な構造ヘと大きく変化しつつぁる。
(世界的な環境規制の強化と石油価格の高騰)

航空機産業を巡る大きな構造変化の要因のーつは環境問題である。現在、国際民間航空機関
(1CAのにおいて、騒音規制や NOX 規制が強化されたことに加え、国際航空分野における燃料

消費効率ベースのグローバル目標として、2050年まで年平均2%改善という目標が設定されるな
ど地球温暖化対策に関する議論が進んでいる。

また、近年の原油価格の高騰により、低燃費航空機ヘの二ーズが高まってぃる。これらの観
点から、環境性を高めるための技術開発がより重要となってくる。
(国産旅客機プロジェクトの進展)

こうした中、国内外で着実に成長が見込まれる市場を対象とした国産小型ジェット旅客機の
開発である MRJ プロジェクトが進行中であり、 2008年3月の事業化決定を受けて、本格的な
開発が始まったところ。

航空機分野
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」遵入之^
1)空機分野の目標と将来実現する社会

我が国の強みである部品・素材技術を活かした機体の全機開発を我が国メーカーが

行うことは、我が国の部品・素材メーカーにとっても、部品・素材の採用等を通じて

技術的競争力や信頼性を獲得する絶好の機会であり、これは、将来の国際共同開発に

おいて我が国部品・素材産業の役割を維持・拡大することにも繋がると期待される。

一方、我が国部品・素材メーカーがその技術的水準を向上させることは、我が国主

導の民間機開発の実現や国際共同開発における役割の拡大をする上で不可欠であり、

以下の3つの方向性はそれぞれが相互補完的な関係にある。

①我が国主導の民間機開発の実現

我が国の強みである部材・素材技術を先進的に利用するとともに、これまで国

際共同開発等で培ってきた技術力を活かし、高い競争力を実現する。

今後、高い需要が見込まれる小型機(リージョナルジェットやビジネスジェッ

ト機)において、我が国主導の民間機の開発を実現する。

防衛省機の開発機会を活かし民間機ヘの転用を図る。

エンジンについて、国際共同開発における役割向上にとどまらず、必要な技術

的優位性を確保する等を通じ、我が国が5眺以上の役割分担を担うなど我が国主

導のエンジンの開発を進める。

②国際共同開発における役割の拡大

今後の国産旅客機の開発を通じて高めた部材・素材の高い技術力を活かし、国

際共同開発における役割を一層拡大する。

ボーイング社等との国際共同開発に主要なプレーヤーとして引き続き役割を維

持・拡大する。特に、短期・中期的には2020年頃から開発が始まると見込まれ

る150席クラス後継機の開発において主要な地位を占めることを目指す。

エンジンの国際共同開発においては、新方式のエンジンの動向も視野に入れつつ、

必要な要素技術を獲得し、質の面でもより高度な役割を担うこと。

長期的には、将来見込まれるSSTの国際共同開発においても、我が国産業界が重

要な役割を果たす。

③部品・素材産業の一層の高度化

現在でも世界トップクラスにある部品・素材産業の一層の高度化を図り、世界

的に主要な地位・役割を保持する。

複合材料技術等の分野において技術開発競争に伍していくために、産学官連携

航空機分野の技術戦略マップ

3/21



の強化を図り、総合力強化に向けた取り組みを目指す。また、航空機メーカー

と素材メーカーの連携により、省資源・高品質な最先端素材の実現等を目指す。

米国 NextGen や欧州 SESAR を見据え、我が国の航空機の運航環境の向上を目指

す。

(2)研究発支援の取組

航空機関連技術の高度化は、我が国の産業基盤全体の高度化にっながるとともに、

航空機産業から他の輸送機器などへの技術波及効果も大きく、国の投資による用対

効果が大きい。

また、航空機分野においては極限状態における高い信頼性が求められるため、技術

的課題の難易度が高く、産業の特性として開発から販売、収益までに長期間を要する

ため、投資回収期間が非常に長いため、ビジネス上の大きなりスクが存在する。

さらに、諸外国では航空機産業を戦略的産業として位置づけ、積極的に支援を行っ

ておいる。特に、近年は欧米・ブラジル等に加え、中国・ロシア等も航空機産業拡充

に向けた本格的な取組を進めている。また、複合材料技術分野では、素材技術、成形

プロセス技術、組立技術等を統合した総合力による技術競争の時代に突入しており、

欧米では、国の主導による大規模な産学官連携による、総合的な複合材料技術開発体

制を構築している。

このため、我が国においても、航空機分野での最先端基盤的技術の研究開発は、長

期的なビジョンを持ちっつ、重点的に支援すべき技術にっいて、航空機を対象とした

研究開発支援策、及び広く産業技術を対象とした研究開発支援策のうち航空機関連技

術にも裡益するものを組み合わせながら、支援を行い、上述の方向性を目指すことが

重要である。

(3)関連施策の取

〔人材育成〕

大学から有用な人材を航空機産業に迎えるとともに、開発から次期開発までのサイ

クルの長い航空機産業において継続的に人材を育成することが重要である。

〔他省庁との連携〕〔産学官連携〕

防衛省機の民間転用やバイオ燃料の推進等の航空機産業の施策を推進するにあたっ

ては、必要に応じて、文部科学省、国土交通省、防衛省等との関係省庁や産学官の

連携を推進していく。

国の研究機関は、民間企業との連携による研究開発、航空機関連の試験設備の整備、

供与、技術移転等を通じて、我が国航空機産業の発展を促進することが重要である

という認識を踏まえた検討を行った上で、必要な施策を講ずることが重要である。

効率的な研究開発や生産に向けたインセンティブ等を通じて我が国の航空機産業

技術基盤の維持・育成にも資する防衛調達・研究開発が実現するよう、引き続き関

係省庁と連携する。
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〔その他〕

我が国航空機産業の技術開発や製造を支える産業インフラの整備を目指す。

MRJ の全機開発は、我が国として全機インテグレーション技術を獲得するという意

義にとどまらず、国内航空機メーカーが部品・素材産業とともに、最新の技術に関

する必要なデータを蓄積しつつ型式承認を取得するプロセスを経験することによっ

て、その後の国際共同開発等に参加するに当たっての競争力を身につけるというビ

ジネス上の意義も有する。

地域における産学官の連携・中小企業連携等を通じた裾野産業の拡大を図る。

・我が国の技術が生かされるような国際ルールづくりに積極的に寄与する。

航空機においては、機体の使用期間が 20~30年と長く、維持に係るコストやサー

ビス品質が重要な要素であることから、自動認識技術の活用等を通じた整備業務等

における効率化や高付加価値化を目指す。
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匝」技逝^
(1)技術マップ

航空機分野における技術マップの作成に当たっては、以下のように航空機分野の技

術課題を①材料・構造技術、②空力技術、③装備品(システム)技術、④エンジン要

素技術、⑤全機インテグレーション技術の5つに分類して整理した。

なお、超音速機開発については、用いられる個々の要素技術が極めて高い水準を要

求されることから、各要素技術に分解して整理した。

(a)中核的要素技術

①「材料・構造技術」:地球温暖化問題の在化や燃料価格高騰といった環境変化

によって重要性が増している省エネ用炭素繊維複合材技術や、複合材適用拡大

の趨勢に伴って必要となる、複合材の高度成形技術や信頼性向上技術等。

②「空力技術」:騒音低減等による環境適合性向上、空力特性向上等による安全性

向上、燃費低減効果が大きい空力抵抗の軽減のための設計技術及びそれを可能

とする先進的なCFD等の解析技術、高度な風洞試験技術・計測技術等。

③「装備品(システム)技術」:安全性向上のためのパイロット支援技術、次世代

航空交通システムに加え、低公害、低燃費、軽量化、信頼性・整備性向上を実

現し、国際共同開発における我が国産業の役割拡大に資する装備品技術。

④「エンジン要素技術」:以上の様々な要請から、新方式を含めた高性能なエン

ジンを実現するために重要性の高い、環境適合技術、省化石燃料技術、複合材

技術等。

(b)機体・エンジン全機開発技術

⑤環境適応型小型航空機用エンジン等を実現する技術や、防衛機の民間転用の実

現化する技術、将来的な超高速輸送機の実用化に向けた技術のうち、要素技術



ではなく全機インテグレーション技術に分類される技術。

(2)重要技術の考え方

航空機産業の技術開発にあたっては、以下の社会二ーズに応えることが特に重要で

あり、これらの社会二ーズへの対応をすることを通じて国際競争力の向上を図り、3つ

の方向性の実現を目指す。この社会二ーズの観点から選択した、重要技術にっいては

技術マップ中に色分けして表示する。

①安全性:航空機の巡航・離着陸時における特殊環境(低温、高荷重等)において

も高い信頼性を確保するとともに、発着頻度が増加した際にも高い安全性を確保

すること。

②環境適合性:C02、 NO×、騒音等の環境規制ヘの対応を可能とすること。特に、国

際的な温暖化対策ヘの議論を踏まえて、C02削減に貢献する技術は重要。

③経済性:航空機の低燃費化、製造コスト及びメンテナンスコストの削減等により、

航空機のライフサイクルコストを低減し、競争力の向上を可能とすること。

※上記社会二ーズ以外にも航空機利用者の利便性向上や快適性向上等の二ーズが

考えられる。

(3)改訂のボイント

》技術項目及び重要技術の見直しを行うとともに、各重要技術にっいて「ネ土会的必要

性」と「国際競争力」の観点から重要度の評価を行った。

Ⅲ.技術口ードマッ

(1)技術口ードマップ

技術マツプに示した重要技術ごとに、研究開発により達成されるべきスペックを時

間軸上に表した。

2)改訂のポイント

》技術マップの技術項目の見直しに伴い、必要となる修正を行った。

6/21



目標

航空機分野の

の

①霊が国主導の民間機開発の実現②
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材料・構造技術分野
,、の

機'は、として必要な強、信頼性を確保したうぇで、軽
である事、低コストで製造できること、高レートで製造できることが求め

られる。そのためには、材料を規格化する技術標準化・認証、材料特性を
生かし安全性確保や軽量化に寄与する構造設計技術、製造品質を保証
し、信頼性を確保する検査技術や構造評価技術、運用中の信頼性を確
保するための構造健全性診断技術、修理技術などに加え、高性能な材
料を開発する技術、吉効率な製造を可能とするプロセス技術が不可欠で
あり、これらの基盤となる基盤的技術の充実を推し進める必要がある。

主要支'、き'(1/2)

航空機分野の入シナリオ(2門0)

短期課題(~2015圓

^

》複合材料構造に対する高精度な耐
衝撃、耐衝突構造設計技術の確立

概要及び課題一

ψ高信頼性システム(センサ装着、修
理技術、計測技術)の確立
y高信頼性診断技術の確立

y非破壊検査データヘ'ース、シミュレーション
技術の構築
》複合材料修理技術基盤の確立

玉ハ**争力
は、品質の,で先行している。今後材料の高い性^̂

.゛.

能を生かす構造設計技術を高める事で、本分野の優位性を確保すること
が可能である。
・今後必要となる複合材料造の低コスト製造技術、高レート製造技術に
関しては、欧米に先行されており、キャッチアップが急務な状況である。
・複合材料開発に関し、欧米では国が主する産学官連携が構築されて
おり、我が国においても、材料認証・構造強度保証も含め、連携強化によ
る効率的な開発体制の構築が必要である。

1

1

中期課題(~202眺動

全性向上、国際競争力

ψ高精度な耐衝撃、耐衝突構造設計
技術の実機適用

y認証制度の確立、実運用(点検作
業)への本技術の適用

ゾ非破壊検査技術の高効率化、高精
度化技術の確立
ψ複合材料修理技術の強度評価、経
年変化評価
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長期i 題(~203眺動

ゾ構造健全性診断技術を前提とした
構造設計技術の確立

ψ統合化非破壊検査技術
ψ複合材料修理技術の認証取得、実
機適用、長期経年変化評価

巨亟刃
i

1

、

構造安全
設計技術、

J

J

点検・修理
技術、

造健全性
診断技術、

、

i

J
、

.
ー
ー

i
、



主 '頁 2/2

中其月言題(~202眺動 長期言題(~203眺動短期課題(~201孔動

機体構造軽量化による経済性向上/畷境適合性・経済性向上、国際競争か

ψ構造健全性診断技術による構造信y複合材料の性能を最大限に生かす ψ強度メンバと他の機能の統合化に
頼性確保に基づく軽量設計の追及構造設計技術の追求 よる軽量構造様式技術の確立

ゾスマート材料技術/モーフィング構造技術によるフラッタ特性改善、操時荷重
低減の実現

y多機能化複合材料、高強度、高弾 ψ多機能化複合材料、高強度、高弾ψ複合材料の多機能化(耐雷、帯電
性化複合材料の規格化、認証取得 性化複合材料の統合設計技術確立防止)、高強度化、高弾性化の追求

y高強度化技術推進 ψ複合材料との組み合わせによる最 》多機能化合材料、古強度複合材
適構造様式の追及 料との適組み合わせの追及

高レート/低コスト製造技術の実現/(経済性向上、国際競争か

y脱オートクレープ成形、大物、複雑形状液ゾプリフ゜レグ成形技術高度化、液相成 ゾ脱オートクレープ成形技術、大物、複雑
相成形技術の自動化による高効率化、形状液相成形技術の確立形技術度化、熱可塑複合材料高
低コスト化追求度化、プリフォーム技術高度化追及

ψニアネットシェイプ成形基盤技術の yニアネットシェイプ成形の高効率化、低
コスト化技術の追求確立

ψ金材料加工(切削、穿孑D、接合
技術(FSVV, FSJ,LBW)、複合材大
型一体化構造製造技術の高度化

複合材

成形技術

航空機分野の入シナリオ(3門0)

ゾ試験技術高度化、標準化、認証取
得促進

》試験技術高度化、標準化、認証取
得促進

yニアネットシェイプ成形技術の実機
適用、大物、複雑形状対応技術追及

ψ金材料加工、接合技術高度化、
治具レス組立技術、複合材大型一体
化構造多機能化(耐雷、帯電性改善)

自開発ヘ向けた基盤技術整備

ψデータヘ、ースの充実化、高度化
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巨亟刃

ψデータヘ、ースの充実化、高度化、共通的

設備の充実、高度化(耐衝突・衝試
験、耐雷試験)

1

i

組立コスト

削減技術

、
、ーーーーーーーーー.

J

軽量

様式技術

空力弾性
向上技術

、

J

、

/材料評価技
術、準化、認

'、___茎価___:

/構造試験技術、
準化、認証

、、___抹街____:

、
、

J

J

、

合材料
性能化技術

、

J

1

(国際競争力

ψハ、ーチャル材料試験技術の確立

'

一.

、

金属材料
性能化技術

、

J

1

ゾハ、ーチャル構造試験技術の確立
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ー
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空力技術分野
.^

航空機の開発においては、飛行原理に基づいた最適かつ効率的な機
体設計を行わなけれぱならない。その際空力技術は、機体形状により空
気が飛行中の機体に働く力を扱う技術であり、機体の性能を左右する技
術である。従って、事故防止及びパイロット負担の軽減(安全性向上)、機
体及ぴエンジンの騒音低減(環境適合性向上)、空力抵抗低減による燃
費低減(経済性、環境適合性等向上)といった諸課題を解決するための
設計技術及ぴ試験技術等の基盤技術の高度化を図る必要がある。

主

^概要及び課題一

航空機分野の入シナリオ(4門の

短期課題(~2015圓

^.^^

ハ

、

題(1,/'2)

離着陸時の後続機の事故防止(発着頻度拡大)

y離着陸時の後続機ヘ及ぼす後流 ゾ後流渦の低減装置(翼端板等)開
渦の現象の解明 発

ゾ運航方法等による空港騒音低減技
術の確立

ψ大規模剥離を伴う騒音源の空力騒
音解析技術の確立

ψアクティプ・デバイス騒音制御則の確立

・CFD(数値流体力学)1こよる解析技術や最適設計技術、ソニックブーム
低減技術等については欧米と比ベ遜色のないレベルにある。

・設計プロセスの知能化など、一部の技術開発においては今後の取組み
次第で日本が位に立てる可能性があるが、実機開発に固有の試験
技術等においては、豊富な実績及ぴ検証データの蓄積を有する欧米が
先行している。

玉ハ*立争力

中期課題(~202叱動

パイロット負担の軽減(事故率低減)陵全性向上)

ψ失速予測のための剥離流1着氷模 ψ失速防止のための空カデバイス
擬解析技術等の高精度化 (ボルテックスジェネレータ、微少フ

ラップ等)の設計技術の確立

騒音低減/鰻境適合性向上)

y低騒音降着装置等による空港騒音
低減技術開発

ψ実在大気乱れを考したソニック
ブームの伝播解析技術の確立

ゾアクティプ・フラップ等による騒音低減
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長期課題(~2030頃)

(安全性向上)

ψ後流渦を低減させる空力設計手法
の確立

y低騒音高揚力装置、エンジン騒音
遮蔽による空港騒音低減技術開発

ゾジェット騒音、境界層騒音等の乱流
騒音解析技術の確立

yE-フィング・プレード等による騒音低減

巨亟刃

1

i
J

、

失速防止・
回避技術、

J

1

ロータ騒音
低減技術

後流渦

低減技術、
、

,,離着陸騒音
'、低減技術

J-ーーーーーーーーー

J

J

、

空力騒音
解析技術、

J

J

'
『
1
ー
ー
ー

i
、

1
、

J
、



主 '頁(2,/2)

短期課題(~201馳動

y翼・胴体間の空力干渉低減技術の
構築

航空機分野の入シナリオ(5門0)

ψソニックブームの感受性評価手法、
許容値設定手法の確立

中其月言題(~202眺動

境適合性・経済性向上)

y巡航時機体形状と離着陸時機体形
状の同時最適化

ψ主堤等の自然層流域を拡大(擦
抵抗低減)させる設計技術等の構築

ゾ誘導抵抗を低減させる翼端デバイ
スの開発

ψ設計プロセスの自動化等

^/(環境適合性・経済性向上

y小型超音速機でのソニックブーム ψ大型超音速機でのソニックブーム
低減技術の確立低減技術の確立(飛行実証)

y各種抵抗の低減に加え、重量・コス y実証機による総合評価
ト等も考した機体全体の最適化

技術の構築

長期課題(~2030園

yE-フィング技術等を用いた巡航時・
離着陸時の空力特性同時最適化

ゾ吸い込み等による層流制御技術の
確立

ψ機体全体としての干渉抵抗低減形
状の設計手法の確立

ゾ設計プロセスの知能化

ψ外乱影響を考慮した空力解析(予 ψ複雑形状に対する空力解析(予測)
測)技術の築 技術の築

試験・計測技術の高度化/(環境適合性・安全性・経済性向上)
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巨亟刃

/離着陸特性
'、向上技術

J

、

゛
i

、

摩擦抵抗
低減技術、

、

ゾ空力解析や造解析等の同時
適化を行う設計システムの構築

/誘抵抗・干渉
、、抵抗低減技術

、

'ソニックブー

'、ム低減技術

J

i

、

J

i

J

、

、

超音速巡
特性向上技術

、
、

i
J

、

J

最適設計
技術、

、

J-ーーーーーーーーー
J

J

、

境界層
解析技術、

、

1

1

、

J

高精度高効率風
洞験技術等

一
一
=

一
1

、
1

、
1



装備品(システム)技術分野
.^

航空機用装備品の開発においては、航空機の利便性を向上させつつ、
安全性、環境適合性、経済性を高度に両立しなけれぱならない。その際、
先進操./コックピットシステム等の飛行安全性向上技術、全電気化を
主体とする低,費化/整備性向上技術、代替発電/クリーンエネルギー
貯蔵等の呆境性適合技術、ならぴに古い安全性と経済を両立する設
計・製造・試験基盤技術等の高度化を図る必要がある。

主

航空機分野の入シナリオ(6門0)

短期課題(~201孔動

ψ有害物質1大気汚染物質の代替手
段の調査・基礎研究

'(1、/3)

y航空機用燃料電池要素技術の開
発

^概要及び課題

玉ハ*立力
海外の装備品サプライヤはM&Aを繰り返し巨大な企業に成長してきてい
る。その巨大なビジネスマスを背景にシステム単位で受注してきており、
わが国のサプライヤは国際共同開発機においてもビジネス機会が縮小し、
技術蓄積の面で不利になる状況が拡大している。さらに、EUでは、'空
機の耐環境性改善を戦略的アイテムとし、全電気式'空機などの研究開
発に国家レベルで巨額の予算を投入して推進しており、技術レベルの差
がますます増大しつつある。

機体重量の低減/艇

y複合材の脚構造部材ヘの量産化技術開発、脚インテグレーション、データ取得及ぴ型式認証のための検証

ゾ光アクチュエータを用いたFBL技術yスマートアクチュエータを用いた
FBWシステム技術の実現 の実現

中其月言題(~2020頃

有害物質の低減/畷境適合性

y有害物質1大気汚染物質の代替手
段の実用化研究・評価

(氏公害(低燃費)の現/(環境適合幽経済性)

ψ航空機用燃料電池システムの実用
化、高圧水素タンクの実用化

^

12/21

長期課題(~203眺動

y液体水素タンクの実用化

巨亟刃
/新材料/プロセ 1
、ス適用技術 1

1-ーーーーーーーー'1
i

有ガス
代替技術

J

゛
i

次世代飛行

制御技術

、

i

,代替発技術 1

'ー______ーーー1
J-ーーーーーーーー'1

1
クリーンエネル

ギー蔵技術 1

J

i

J

、

、

、

久軽材料技術 1
'、ーーーーーーーーー1
J-ーーーーーーーー'1

一
冒

1

1

i



主要"'き'(2、,,""3)

矢豆其月言題(~2015ヒ動

ψモータ他主要部品の小型化・高性
能化技術開発

ψ高電圧大容発・配電システムの
要素技術開発

y高光度LED/有機EL他の要素技術
開発

航空機分野の入シナリオ(7門0)

中期i果題(~202眺動

性・整備性の向上/安

ψEMNEHA、小型空調他の実用化・

最適化技術開発

ψ知的誘飛行制御技術の開発

y大型/高輝度表示装置センサの
要素技術開発

ゾ高電圧・大容量発電、配電システ
ムの実用化技術開発

y高光度LED1有機EL他の実用化

技術開発

》周波数選択1反射制御材料の要素
開発

長期Ξ題(~203眺動

ψ無線ベースの構造モニタリング技
術の構築

ψパイロット操縦負荷低減技術の開
発(最適自動化、HM1最適化)

y大型/高輝度表示装置センサの
実用化技術開発

ψ全電気航空機の実用化

安全性の向上/(安全性の向上)

ψ代替電源システムの実現

13/21

ψ周波数選択1反射制御材料の実用
化検討

巨亟刃

y降着装置構造ヘのインテグレー
ションと実験実証

ψパイロット操縦負荷低減の最適化
設計技術の開発

ψパイロットアドバイザリシステムの

実用化

y耐雷防爆設計検証・認証技術確立

y燃料タンク防爆システムの実用化

ゾ周波数選択1反射制御材料の実用
化検証

/全電気化技
'、術

J

、

i
i

、

発及び配
装効率化 1

、、___抹術____:

i

1

J
、

1

灯火装置低消
費力化技術、

、

y降着装置構造モニタリング・システ
ムの実用化

/パイロット
'、支援技術:

J '1

/耐雷防爆

'、___!き価____1

1

^^^^^^^^^^

J
J

i

、
、

通信・航法
性能向上

技術

'1

、

、

J
i

、

1

ヘルスモニタリ

ング技術、

、



主 '(3,/'3)

短期課題(~201弘動

ψ統合化センサ/高性能C02除去
装置の開発

y薄型軽防音材の開発

ψ能動的消音技術の開発

y降着装置及び機体造による
空港騒音低減技術手法の開発

航空機分野の入シナリオ(8門0)

ψ無線LANを使った機内娯楽システ
ムの電磁干渉状況を確認、実用化の
検証

中其月言題(~2020ヒ動

ゾ機内空気質向上システムの開発

次世代空交

yデータリンク等の通信媒体評価
yマルチラテレーションの実用化

yMSAS、GBASの精密進入評価

ψトラジェクトリ管理モデルの開発

上ノ(顧客満足度向上)

ゾ降着装置及ぴ機体構造による空
港・機内騒音低減の実験実証

長期課題(~2030圓

ψ機内空気質向上システムの実用化
開発

システムの実用化

y新情報通信基盤の実用化
》新監視技術実用化
ゾMSAS、GBASの精密進入実用化
ψトラジェクドj管理実用化

ゾ低騒音対策適化技術の実用化

ゾ降着装置及び機体構造による
空港・機内騒音低減実用化

14/21

経済性、安全性、環境適合性、利便性の向上)

巨亟刃
J-ーーーーーーーーー

J

、

空調/与圧装置
'化技術、

^

,,機内騒音
'、低減技術:

y無人機安全運'管理システムの実
用化

J

/離着陸騒音
'、低減技術

J

、

客室内報
表示システム

'、___抹価____:

i

J

、

、

次世代'空
交通システム

技術

1

1

一
Ξ

.
11

ノ
、

1
、

i
、



エンジン要素技術分野

航空エンジンの開発においては、航空機の利便を向上させつつ、環
境適合性、安全性、経済性を高度に両立しなけれぱならない。その際、化
石燃料消費量低減による経済性および環境適合性向上に資する新方式
も含めた高性能化、高温化、軽量化技術とともに、れた境適合性を
実現する騒音や有害排出物低減技術、ならびに吉い安全性と経済性を
両立する設言十・製造・試験基盤技術等の高度化を図る必要がある。

,、の

主

航空機分野の入シナリオ(9門の

短期課題(~2015圓

'、き題( 1 /,,"" 2

yエンジン内部の翼面、壁面の損失
低減、多段CFD技術の確立

^概要及び課題^

玉ハ**争力

ゾ複合材部材設計製造技術の確立

ψ耐熱複合材・耐熱合金部材設計製
造技術の確立

の設Ξ・造技術や、流体、,焼、構^̂
、耐.、合の先'

造等の大規模シミュレーション技術については、欧米と比ベ遜色の無い
レベルにある。

・国際共同開発で培った設計・製造基盤技術、防衛エンジン開発で培った
インテグレーション技術などをべースにした一部の技術開発においては
今後の取組み次第で日本が位に立てる可能性があるが、実機開発・
運用の固有技術等においては、豊富な実績及ぴ検証データの蓄積を有
し、戦略的に標準化を進めている欧米が先行している。

ゾGTF推進システムの実現

、

中其月言題(~202眺動

/高性能制御
ご゛スーム..システム・

、機器技術

ψアクセサリーギアボックスの損失低
減

y複雑な流れの原理理解に基づく損
失低減、流体制御方法の確立

ψ複合材適用による低温部重低減

ψ複合材適用による高温部重量低減、
冷却空気削減

化石燃料消費量の低ε:新方式の推進システムの実現/艇済性、環境適合閏
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yオープンロータ等新たな推進システ
ムの実現

上/(経済性、環境適合性

ψ世界先端レベルを上回る要素効
率とストールマージンの維持・向上

長期課題(~203叱動

yエレクトリックエンジン要素技術お
よぴシステム技術の確立

ψ更なる軽化を図るための先進材
料の実用化

巨亟刃

ゾ燃料電池利用等新たな推進システ
ムの実現

/要素高性能
'、化技術:

'軽量化技術

'一温化技術

,,冷却一性能
'、化技術

J

f-ーーーーーーーーー

、^^^^^^^^^^

f-ーーーーーーーーー

『

、ー^^ーーーーーーー

1-ーーーーーーーー『

1

J
エンソン

、高性能化技術

『 

1 

ー
ー
ー

J
、



主
日

(2/2

短期課題(~2015刷

y堤列干渉騒音低減技術の開発

1-ーーーーーーーーー

ψジェット騒音の能動制御技術の確
立

ψ低NOX化のための各種燃焼技術
の確立

中其月言題(~202眺動

騒音や有害排出物の低減/畷境適合性向上

ψファン騒音の能動制御手法の構築

航空機分野の入シナリオ(10110)

y部品点数削減、製造・補修技術開
発およびシミュレーション活用による
低コスト化

ψ大型鍛造部材製造技術開発による
低コスト化

yファン/ジェット騒音低減に伴い顕

在化する燃焼器・タービンの低騒音
化手法の構築

高信頼性/耐空性と低運'費用との両立/畷境適合性・安全性曜済性向上)

ψ鳥吸い込み(耐FOD)対応、翼飛
散防止(コンテインメント)設計技術の確立

y更なる低排出物化に向けた先進燃
焼技術の確立

ψエンジン・要素の大型設備試験技
術の確立

長期課題(~203眺動

y鋳造/鍛造/加エシミュレーション
の高度化

ψものづくり新技術の開発

ψ超音速機も含めた新形態機体・エ
ンジンの低騒音化

ψフィールドデータを反映した運用・
構造信頼性の向上

ψ新方式推進システム/代替燃料に
対する低排出物化

16/21

yエンジン・要素試験・システム計測
技術の高度化

巨亟刃
1

J

ゾ代替燃料利用要素技術の整備

、

ファン騒音
低減技術

i

i-ーーーーーーーーー

yものづくり新技術の実用化

ジェット騒音
低減技術、

i

i

i

」

燃焼・タービン
騒音低減技術、

、

y超吉信頼性推進システムの実現

1

i

、

クリーン

燃焼技術、

、

ψバーチャルシミュレーション技術に
よる推進システム最適化技術の確立 基盤技術

ゾ代替燃料利用の拡大

J

i

、

低コスト化

技術、
、

/信頼性向上
'、技術

一
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一
1

J
、

J

J
、
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航空機分野の技術マップ(V5)

造計技術

構造安全酘技術

構'様式技術

空力弾性向上技術

造・頼性向上技術

センサ高性能化技術
健全性診断技術

システム高度化技術

非破壊検査技術
点検・理性向上技術

複合材修理技術

多機能化技術

複合材料高性能化技術高強度・性能化技術

耐熱性向上技術

高強度化技術
金属材料高性能化技術

耐熱性向上技術

プリプレグ成形技術

液相成形技術
複合材成形技術

熱可塑成形技術

プリフオーム技術 0

材料

揚抗特性向上技術

重要技術

化技術

社会的必要性

同レート/低コスト製造
技術

0

0
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0

その他

国際競争力

0

利便性

客室居住性向上技術

金材料成形技術

基盤技術

組立コスト削減技術

0

客室スペース極大化技術

客室振動低減技術

材料価技術、準化、認証取得技術

構'験技術、準化、認証取得技術

失速防止・回避技術
着陸時

後流渦低減技術

空力弾性向上技術巡航時

離着陸騒音低減技術

ソニックブーム低減技術機外

ロータ騒音低減技術

機内騒音低技術機内

離着陸特性向上技術離着陸時

摩擦抵抗低減技術

誘抵抗・干渉抵抗低減技術

超音巡航特性向上技術巡航時

極超音巡航特性向上技術

回転機空力特性向上技術

安全性向上技術

0

金材料加エノ接合技術

合材料一体成形/接合技術

0

低騒音化技術

利便性

0

0

0

0

利便性

快適性

0

0

0

新
技
術
開
拓

位
性
維
持

位
性
獲
得

0
0
0
0
0

経
済
性

安
全
性

環
境
合
性

0 

0 

0 

0

0 

0 

0

0
0

0
0

0
0

0
0
0
0

0 

0 

0

0
0
0
0

0 

0 

0

材
料
・
構
造
技
術

0
0
0
0

0 

0 

0

中
核
的
要
素
技
術

空
力
技
術

0
0
0
0
0

0
0
0
0
0
0
0
0
0

0
0
0
0
0
0

0
0

0
0

0 

0 

0 

0

0
0

0 

0 

0 

0

0
0



空機分野の技術マップ(2/5)

基盤技術

最適技術

空力特性予測技術

境界層解析技術

空力騒音解析技術

高度高効率風洞試験技術

実模擬風洞試験技術
試験技術

空力測技術

空力検飛行技術

状況認識向上技術

パイロット支援技術思決定支援技術

操縦支技術

次世代空交通システム技術

耐防爆技術

通法性向上技術

ヘルスモニタリング技術

次世代飛行制御システム技術

油圧アクチュエータ気化技術

空系統全化技術

防氷・除氷装気化技術全電気化技術

脚システム電化技術

推進システム電化技術

発電及び配装高効率化技術

灯火装低消力化技術

軽材料適応技術

代替発技術

クリーンエ才、ルギー貯蔵技術

新材料/プロセス適用技術

有害ガス代替技術

空調/与圧装置適制御技術

機内騒音低減技術

客室内情報システム技術

技術傾斜静

最吸音材設計技術

翼列干渉音CFD予測技術
ファン騒音低減技術

適ナセル形状設 1製造技術

バズソー音CFD予,技術1
広帯域音CFD予測技術

能勤制御(流体、音)技術

解析技術

快適性

快適性

重要技術

飛行安全性向上技術

社会的必要性

快適性

快適性

快適性

快適性
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0

その他

国際競争力

0

経済性向上技術

0

0

0

環境適合性技術

0

0

0

0

快適性

機内快性向上技術

利便性

0

0

0

低騒音化技術

0

0

0

0

0

新
技
術
開
拓

位
性
維
持

位
性
獲
得

経
済
性

安
全
性合

性

0
0
0
0
0

0 

0 

0

0 

0 

0

0
0

0
0
0
0

0
0

0 

0 

0

空
力
技
術

0
0

0 

0 

0

0
0

0
0

0
0
0
0

装
備
品
(
シ
ス
テ
ム
)
技
術

中
核
的
要
素
技
術

エ
ン
ジ
ン
要
素
技
術

0
0
0
0
0
0
0
0

0 
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0

0
0
0
0
0
0
0
0
0

0
0
0
0
0

0
0
0
0

0 

0 

0

0
0

0
0
0
0

0
0
0
0
0



航空機分野の技術マップ(3/5)

低騒音化技術

ミキサー技術

ミキサーエジェクター技衛1
熱吸音材技術

ジェット音低減技術
ジェット音CFD予技術

能動音制御技術(マイクロジエット
等)

燃焼・ターピン騒音低減技術

希予混合燃技術

燃料'燃焼技術

低NO×/低スモークノ
急速混合燃焼技術

低PM燃焼技術

耐熱ライナー用技術

先進燃焼技術

面・壁面失低減技術

多段CFD 析技術

ストール検知・制御技術

要高性能化技術
能動的流体制御技術

低失ギアシステム技術

ベーンレス反転化技術

性能外部冷却技術

性能内部冷却技術

冷却性能化技衛 冷却技術

性能燃焼器冷却技術

タービン冷却空気温度低減技術

可変サイクルエンジン技術1
先進エンジン制御技術

超小型エンジン技術

パルスデトネーション・エンジン技術

予冷・再生・再熱エンジン技術

エレクトリック・エンジン技術
エンジン高性能化技術

燃料電池利用技術

GTF1オープンローター技術

スマートストラクチャ技術ノ
モーフィング技術

シール技術

先進クリアランス制御技術

分散制御技術

機器通信技術

機器小型化技術
性能制御システム・
器技術

耐高温子子技術

スマートセンサー、
同アクチュエータ技術

制御ノエンジン化技術

0

クリーン燃焼技術

重要技術

性能化技術

社会的必要性
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0

その他

国際競争力

快適性

快適性

快適性

快適性

快適性
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技
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拓
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性
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持
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0



航空機分野の技術マップ(4/5)

性能化技術

化対応器技術

力制御、マネージメント技術

単結晶技術

先進単結技術

鍛造合金技術

粉末冶金技術

先進粉末冶金技術

耐熱チタン技術

ロータスポーラス金属材料技術

金属間化合物技術

セラミック基複合村技術

シナジーセラミックス技術
熟複合材技術

カーボン仂ーボン複合材技術

分子系熱複合材技術

モノリシックセラミックス材技術

遮熱/酸化コーティング技術、
コーティング技術 再生可能型コ^イング技術

構造部材設計製造技術

合材設計製造技術金基複合材技術

超軽量高性能複合材技術

性能制御システム・
機器技術

高温化技術

耐熱合金技術

重要技術

社会的必要性

20/21

0

その他

国際競争力

軽化技術

合金技術

オイルレス化技術

信頼性向上技術

セラミック・ベアリング技術

磁気ベアリング技術

小型軽量化村料開発

サンプ要素;油削減技術

オンボード・ヘルス・モニタリング技
術

センサー技術

整画化技術

新非破壊検技術

耐FOD設計技術

コンテイメント設計技術

寿命予測技術

有害貿振動回避技術

負荷・掲力化技衛

ストラット統合型ファン技術

反ファン1圧縮棚夕ービン技術

革新接合技術

革新素形材技術

運用信頼性向上技術

部品検査技術

構造信頼性向上技術

低コスト化技術

0 0

構造シンプル化技術

0

0

低コスト製造・補修技術

0

0

0

新
技
術
開
拓

位
性
維
持

位
性
得

0
0

経
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性
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全
性

環
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性
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0
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術
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航空機分野の技術マップ(5/5)

低コスト化技術 低コスト製造・補修技術

耐磨耗コ^イング技術

単結晶補修技術

鋳趣鍛逸
加エシミュレーション技術

希少金回収技術

三次元複雑形状CFD技術

騒音シミュレーション技術、
燃焼シミュレーション技術

多目的最化技術

多分野連成計技術

バーチャルシミュレーション技術

エンジン音1づW横刷
水噴 1 打込試験技術

エンジン地上高空性能試験技術

技術温・

非接計測技術

燃焼計測技術

温 田燃焼器要
低温低圧技術

回要素低速大型試験技術

重要技術

シミュレーション技術

基盤技術

社会的必要性

0
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0

その他

国際競争力

・計技術

0

0

空性評価技術

大型鍛造部材製造技術

鋳造部材製造技術

代替燃料技術

0

全機インテグレーション技術

0

0

0

0

0

機体・エンジンの
インテグレーション技術

工程マネージメント技術

防衛省民転用技術

0

大型ディスク材鍛造技術

精密鋳造技術

0

新
技
術
開
拓

優
位
性
維
持

優
位
性
得
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性
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NO. 年度

H17FY

H17FY

1.国内
2.

2.

2.国際

境適応型小型航空機用エンジン研究開発の特許りスト(1)
直接運費用低技術(ν2)

H17FY

申請(出)年月日

2005/11/01

2006/01/26

1.国内

H17FY 1.国内

名称

ターン品

ターハファンエンジン

H18FY

H18FY

2006/02/14

H18FY

1.内
1.国内

1.国内

2006/03/02

10

11

冷

H18Fr

H18FY

12

H18FY

H18FY

2006/04/17

2006/05/26

2006/07/04

インヒンジ冷却

申請者

JP

内

国内

内
国内

国際H18FY

JP

名(出
人

IH【

IHI

秀
福山佳孝
山根敬
松下政裕
^

藤本秀
大北洋治
福山佳孝
山根敬
松下政裕

H18FY

2006/09/06

2006/1ν08

2006/11/13

2006/12/18

2007/02/'07

ターハファンエンジンのファン

ターハファンエンジン

JP

出願番号

PCT/JP2005/020080

PCT/JP2006/301206

岡武

2.国際

IHI

東京工大
JAXA

H18FY

H18FY

H18FY

H18FY

H19FY

゛

17

圧機と圧機

フルム,

軸圧機の列

マルチスロット冷却

18

^

IHI

JAXA

東京農工大

2.

2.国際

2007/02/'26

室岡武
田

児玉秀和
後藤也
水田郁久

願P2006-036810

出願

W0

W0

2.国際

2.国際

2.国際

IHI

特願P2006-056084

翼

IHI

IHI

H19FY

2007/03/13

2007/03/26

2007/03/27

2007/03/28

2007/04/06

20

多段傾斜イン
造

後藤也

大北・ :厶
口

後藤イ也

本秀
福山佳孝
山根敬
松下政裕
^

藤本秀
大北洋治
福山佳孝
山根敬
松下政裕
^

大北・治
岡武
田

信也

後藤也

児玉秀和
後藤{也
水田郁久

仲俣千由紀
山根敬
福山佳孝

後藤信也
加大

岡、
石

西伸
増田和裕
北原明生

田

21

IHI

H19FY

H19FY

H19FY22

1.国内

P2006-113537

特願P2006-146319

願P2006-184207

ンジ冷却

2/19

IHI

IHI

フルム,

ターホファンエンジンの動翼

圧

圧機動

ターハファンエンシン

23

24

25

1.国内

1.国内

1.国内

IHI

IHI

JP

2008/01/08

H19FY

H19FY

H20FY

H20FY

P2006-241787

特願P2006-302551

P2006-306538

特願P2006-339433

PCT/JP2007/052107

26

願P2009田32880

特願P2009-061559

特願P2009-066324

IHI

東京農工大

20舶/03/28

2008/03/28

2008/03/31

JP

JP

27

JP

JP

IHI

IHI

IHI

JAXA

ターンの冷却

28

JP

H20FY

H20FY

29

2.国際

流圧機のケーシン
1 ートメント

翼回

光学式バイロメータ

2008/03/31

2008/03/31

2008/06/03

2009/01/08

JP

PCT/dP2007/053486

30

31

IHI

IHI

H20Fr

1.国内

1.国内

1.国内

32

IHI

H21FY

H21FY

H21FY

H21FY33

IHI

W0

PCT/JP2007/054910

PCT/JP200フノ価6169

PCT/JP2007/05船71

PCT/JP2007/056541

PCT/JP2007/057744

シエットエンジン
ジエットエンシン

ターン流路面のフィルム冷

冷却促進要をつ
タービン冷却構造

IHI

2009/02/16

2009/03/13

2009/03/18

卜

1.

1.国内

1.国内

1.内

JP

JP

JP

W0

1川

IHI

JAXA

ターンの設計方法及
タービン
動の固定装置、回

の口

ターヒン翼

20四ノ07/15

20四/08/19

2009/10/27

2009/12/'15 JP

W0

W0

特願P2008-000912

IHI

IH1エスキュープ

大北洋治

仲俣千紀
山根敬
福山佳孝

大北洋治

室岡武

橋晃
田尾伸也
田

W0

願P2008-085557

願P2008-085078

特願P2008-092529

IHI

カスターンの;

勤の固定回
の立方び口

シェットエンジン用圧及
ジェットエンジン

及レードリン

W0

IHI

IHI

IHI

IHI

JAXA

W0

装
立

P2009-167155

特願P2009-190157

願P2009-246906

P2009-283850

P2008→94256

P2008田94276

特願P2008-145339

PCT/JP2009/050113

IHI

JP

IHI

JP

会

;
也
和
久
幸

秀
郁
佳

北

玉
田
本

大
後
児
水
宮

n
↓
1 

"

1
2

8
9

岡

加
加
室

内
内
内国

t
t

t
t 

2

4 

1
5 

佑

t
t
t

P
炉 

J
P
炉



NO.

34

年度

H21FY

35

36

H21FY

37

1.内
2.

1.国内

1.内

1.国内

1.国内

H22FY

環

H23n

適応型小型航空機用エンジン研究開発の特許りスト(1)
用低技術(2/2)直接

38

申(出願)年月日

2010/03/08

2010/03/12

2010/'09/15

39

H24FY

H24FY

1.国内

2.国際

名称

軸流圧機及カスター
ンエンソン

圧及カスター
ンエンソン

圧及カスターヒ
ンエンソン

インンシ冷機、ター
ン及ぴ燃焼器

20"/1V08

2012/05/25

2012/1V07

申請者

藤大
'ヨーム

加

'ヨーム
ハロギョーム

北洋治
仲俣千由紀
山根敬
冒

、也

大北洋治
仲俣千由紀
山根敬

圧機動

インンジ冷却楕、ター
ン及ぴ燃焼器

名(出願
人

IHI

IHI

W0

IHI

出願番号

特願P2010-050612

願P2010-055923

特願P2010-206765

願P2011-2M727IHI

JAXA

3/19

冒

IHI

IHI

出願

特願P2012-"9553

PCT/JP2012/07訟67

JP

JP

JP

JP

JP

会



NO. 年度

H17FY

2 H17FY

特願2011-084562号

13/3241594

111826517

願P2011-175951

願P2011-244543

特願P20"-247617

3

内

国内

環境適応型小型

4

H17FY

1.国内

申請(出)年月日

2005/11/18

H17Fr

1.国内

空機用エンジン研究開発の特"りスト(2)
環適応技術(V2)

1.国内

2005/1ν29

H18FY

H18FY

H18FY

8

2005/12/13

9

ガスター
構造

ターハ形

H18FY

H18FY

10

1.内

1.内

2.国際

1.国内

1.国内

1.国内

1.国内

2006/03/23

名称

ン燃器の冷却

11

H18Fr

カスターンエンジンの燃
霽装

燃器用ハーナ及燃
:

IHI

H19FY

2006/04/07

2006/05/31

2006/1ν24

2006/12/18

2007/02/15

200フノ'02/15

2007/02/'28

申請者

中江友美

の静列土屋木

H18FY

H18FY

14

'流 及び

ターハ形流体機の駕列

ジェット 気ノル及
ジェットエンジン
カスターヒンエンジンの燃焼

カスターンエンシンの燃

、カスターヒノル^

ンおよび燃料ノズル装置の

及2.

2.国際

JP

名(出願
人

MH【

H19FY

小田剛
二宮弘行

永
細井潤
藤井篤之
齋藤司
テ'イアクリーヒエ

土

土屋
土屋木

田、

大芳則
石

小田、堀川、

小田、堀川、

慶明^

17

H19FY

H19FY

IHI

18

2007/03/05

2007/03/08

1.国内

H19FY

H20FY

出願番号

2005-334022

K川

19

2.

1.国内

1.国内

1.国内

IHI

MHI

願P2005-343701

H20FY

20

土屋
廣光永兆急混合燃焼
細井潤
藤井篤之
齋藤司
ディア刎ーヒエ

カスターヒンエンジンの燃焼小田、方

土

JP

W0

2007/04/05

2007/04/19

2007/05/30

2007/05/30

2008/05/28

MHI

願2005-358357

21

22

出願国

JP

H20FY

1.国内

IHI

IHI

IHI

願P2006-080881

23

H20FY

H21FY

H22FY

1.国内

IHI

JP

P2006-106158

P2006-151514

PCT/JP2006/323415

願P2006-340066

特願2007-35208

願2007-35209

特 2007-050016号
特第4495179号

PCT/JP2007/054231

11/683,614

24

25

カスターヒンエンジンの燃焼

カスターンエンジンの燃

ガスターヒン燃焼器の入口
ディフューザ

ノく^サ'

KHI

2008/05/30

1.国内
1.国内

1.国内

JP

KHI

H22FY

H22FY

26

MHI

2008/06/19

゛P

JP

米,カナ、

ロシア

JP

IHI

IHI

H22FY

2008/08/22

2009/04/02

2010/04/09

JP

内
国際

H22FY

H22Fr

H22Fr

H22FY

4/19

JP

30

燃焼器

方

方、小林、
フ

永井清之
廣光永兆
ーア 1ーヒエ

藤井篤之
廣光永兆
テ'イアグjーヒエ

口

廣光永兆
ディア刎ーヒエ

之

明
ディア刎ーヒエ
K
芳則

大石勉
田中望

田

永兆
田中望
大庭芳則

石

小林、山田1.国内

1.内
2.国際

2.国際

1.国内

欧州

JP

KHI

熱交
スターヒンの燃焼器

ジェット噴流ノル及びジエッ
トエンジン

2010/07/28

2010/10/20

JP

JP

IHI

KHI

H23FY

H23FY

H23FY

H23FY

33

2010/12/27

20IV01/05

20IV01/05

20IV01/05

20IV01/07

JP

KHI

特願2007-9妬89

PCT/JP2007/058549

願2007-1U183

願2007-144184

特願P2008-138891

34

JP

IHI

焼器
ジェット騒音低減用プバイス

35

1.国内

2.国際

2.国際

1.国内

1.国内

1.国内

特願2010-289125

2010-525704

PCT/JP2009/06妬71

PCT/JP2009/064571

ロシ 2464516

願P2011-002283

W0

US

36

IHI

ガスタービンエンジン用燃焼
ガスのサンプt ンの,

交
熱交換隔

、交換隅

エンジン排気ノル及航
空機エンジン

冷却、カスターヒン用燃
ぴ, の

冷却、カスターン用,
の'

冷却構'、ガスターヒン用燃
ぴ, の

置能カスター

バーナ及び燃焼器

RQL方式の低NOX燃焼器

H23Fr

IHI

H23FY

IHI

20IV04/06

20IV04/06

20IV04/06

20IV08/11

2011/1V08

2011/1V11

特願P2008-143328

JP

MHI

IHI

W0

JP

特願P2008-160114

IHI

JP

2008-214649号
特願P2009-090433

特願P2010-09叫80

IHI

IHI

JP

KHI、 JAXA

MHI

゛P

大芳則
楠田真也

石

慶明

明

慶明

古川洋之
衣

廣光永兆

光永兆
出

P2010-169312

PCT/dP2010 0舶471

MHI

MHI

JP

MHI

会

三
三
三

5 

6 

7

明
明

三
三
Ξ

t
2
工

1
2 

1

1
5 

1

訂
祁 

2

t
2

P 

P 

O 

P 

P

J 

J 

W 

J 

J

引 

3

J
P 

J

峠
"



NO.

37

年度

H23FY

38

39

40

H23FY

H24FY

H24FY

41 JP

国内

内

H24FY

適応型小型

5/19

申請(出)年月日

2012/02/28

1.国内

空機用エンジン研究開発の特、りスト(2)
環適応技術(2/2)

2012/03/29

2012/05/15

2012/05/22

名称

ハーナ及びこのバーナを備
えたガスービン

の '

QL 式の NOX
バーナ及ガスターヒン燃

機工2012/'07/26 エンシン

ンジン

申者

光永兆

山下・

クト及

JP

井出智

田也

名(出願
人

IHI

JP

dP

JP

IHI

IHI

IHI

特

出願番号

P2012-041193

IHI

P2012田75949

P2012-111519

特願P2012-116264

願P2012-165閃2

出願国会

一
K

内
内
内国

t
2
工

t
t
t



NO. 年度

H17FY

2

3

H17FY

1.国内
2.

1.国内

1.内

1.国内

1.国内4

H17Fr

H17FY

適応型小型空機用エンジン研究開発の特許りスト(3)
エンジンシステム技術(ν1)

H18FY

H18Fr

申(出願)年月日

2006/03/13

2006/03/13

2006/03/14

2006/03/14

2007/02/28

2007/02/128

H18FY

H18FY

H18FY

H20FY

Ⅱ

2

2.国際

JP

JP

H20FY

名称

ファンレードの保持機

ファンレードの保

ファンのタテール

ファンのタテール

ファンのテール

ファンのテール

B1ヨd6 DOV6 tail R6tヨiner

BladeR.始in6r 付け
フアン

平均応力価パラメータの

小欠陥。の労強下
の J

方法小切欠の

翼保

丁イフユー

低サイクル疲労特性の

修理法及一体型車

'レニム単晶合金

可ベーンの
マjレエーシン

14

15

H20FY

H21FY

国内

1.国内

1.内

1.国内

1.国内
1.国内

1.国内

2.国際

1.内
1.国内

16

H21FY

H21FY

2007/03/13

2007/03/13

2007/03/27

2008/1ν05

2009/01/30

17

H22FY

6/19

H22Fr

申者

岡尚志

岡尚志

藤村司

H22FY

H24FY

2009/01/30

2009/06/09

2009/06/10

2009/09/07

2010/07/09

2010/08/09

2010/08/16

2012/06/06

会社名(出願
人

IHI

IHI

大同特殊鋼鵬

IHI

H24FY

IHI

出願番号

特願P2006田67623

願P2006司67620

特 P2006田68518

JP

IHI

W0

1.国内

IHI

IHI

中
山下・

山下洋一

山下洋一
木

口

IHI

IHI

IHI

IHI

特願P2012-128501

P2006田68517

11/6799舗

訂/680ρ10

PCT/JP2007/054876

PCT/JP2007/054871

PCT/JP2007/056318

特願P2008-284065

願P2009-020684

P2009田20685

P2009-138234

出国

2012/'06/06

IHI

中村

JP

隆央

IHI

IHI

JP

JP

IHI

IHI

マルエージン鋼

中治
田中勇
遊佐覚
高橋聴
山根功士朗
佐々木厚太
中野渡功
植田茂紀
木村永

田中勇太
山根功士朗
橋聴

遊佐覚
佐々木厚太
植田茂紀

林宏之

JP

IHI

US

US

IHI

P2009-139079

特願P2009-206266

特願P2010-15卵78

PCT/JP2010/063486

P2010-181545

願P2012-128480

W0

W0

W0

JP

IHI

IHI

大同特殊

JP

鵬

JP

JP

JP

JP

司
口
司

キ
志 

U

口
尚
尚

元
野
木

2
2
2
1

7
8
9
1

5
6

1
2 

1

1
8 

杓



年度

H16FY

日付

H16.10

適応型小型航空機用エンジン研究開発の成果発表りスト(1)
直接'用低減技術(V6)

H16FY

発表題目

高負荷フィフューパッ
セージ圧縮機の技術検

H16.11

H16FY

小型エコエンジン用ファ
ン・圧縮機の開発

H17.01

H17FY

学会名称主催者

第32回ス日スター
ターピン定期ビン学会

演会(高
知)

列研会 IHI

Desi宮η of an advanc.d
Tr日nsonlc F8n Rotor

H17.06

H17FY

nLM COOUNG FOR

SLOT INJECTION IN

SEPARATED FLOWS

H17.06

会社略

IHI

第45回空
原動機・宇宙
推進講演会

SPATIAL

ARRANGEMENT

DEPENDANCE OF

COOUNG

PERFORMANCE OFAN

INTEGRATED

IMPINGEMENT AND PIN

阿N COOUNG

圧一低圧夕ーン間の
流動現象に関する数値
的研究

知機エンシン用ハイハ
スダクト1こ関する研究

H17Fr

頭著者

室岡武

H17.09

H17FY

ASME Turbo ASME

EXP02005

日本空宇
宙学会

IHI

H17.10

H17FY

ASME Turbo ASME

EXP02005

共者

今成邦之
加藤大
後藤也
児玉秀和

児玉秀和
水田郁久
加藤大
後藤信也

児玉和
山脇るり子
水田郁久
室圖武
富本佳幸
仲俣千由紀

室岡武

IHI

H 17.11

H17FY

後藤信

NumeHca11nveS酋客auon
Ofth6 E仟6Cts ofa

Counter-RotatinE LP
Turbin60n 81nterヨCuon

betW66n ヨ Hp and th6

LP Turbine

空エンジンの冷却
の新動向

.読
のない
原著諭
文

2.査読
のない
原著諭
文

.査
のない

論
文

1.査読
のある

論

IHI

第33回カス
タービン定期
演会(伊勢

市)

翼列研会

発分
類B

1.口頭
発表あ
り

H18.01

H17FY

大北洋治

発分
類C

1.内

IHI

日本カスター
ビン学会

H18.5

H19FY

仲俣千由紀

1.口頭
発表あ
り

Asiヨn

ConEross on
Gas Turbines

2005

nLM EFFECTIVENESS

PERFORMANCE OFAN

ARROWHEAD-SHAPED

nLM COOUNG HOLE

GEOMETRY

エコエンジンのCFD
ーナセル部抵抗及ぴ
ジェットミシンの
Study on visualizauon 0于
Coolin宮 Air日Ow in a
Turbine NOZZI0 Ⅷth

Multiple slot coolin宮
Con打宮UrヨUon

H19FY

理大

1.国内

H19.07

IHI

1.口頭
発表あ

大北洋治

術 2005年度力
スタービンセ
ミナー

日カスター

ビン学会、韓
国流体機械
協会

H19.09

浜辺正昭

2.国際

1.口頭 2.国際
発表あ
り

1.口頭 2.国際
発表あ
り

1.査
のある
原著論

ASMETurbo ASME

EXP02006

H19FY

日本カスター
ビン学:^

【HI

山るり子
濱崎浩志
谷光玄行

水田郁久
伊沢将人

浜辺正昭

H19.09

JAXA中間 JAXA
価委

9th

Interれauonヨ1

会Sympo$1Um
On 詞Uid

Conb01.
M6asuremen

t and

Vi5Ua11Zation(
FLUCOME

ISABE2007 American

Insutute of

A6ronauuos

and

Astronauuos

H19FY

15

2.査
のない
原著諭
文

のない
原著論
文

1.

のある
原著論
文

IHI

ROC.nt pr0即ess in the
ReS6arch on Advanced

Coolin宮 T.chn010gies for
a Next-Generauon

Aero-En 'n6

D6Si宮n ヨnd DeV610pment
Ofヨn AdvanC8d

Tran60nic Fan Rotor

能化シンル・

(圧縮機)

PerformanC6

Improvement of Hp and
LP Turbine in EO0

16

H19FY

H19.09

1.口頭 1.国内
発表あ
り

1.口頭 1.国内
発表あ
り

1.口頭 2.国際
発あ
り

山るり子

濱崎浩志
谷光玄行

大北洋治

H19FY

IHI

2.国際

FLUCOME20

07実行委員

H19.09

西浦正和

H19.09

IHI

IHI

大芳則

18thlsABE ISABE

Conferen06,

BeⅡinE,
Chヨ1na

術石川島
技報

ISABE2007

大北洋治

5.口頭
発表の
み

大北洋治

1.口頭 1.国内
発表あ
り

1.口頭 2.国際
発表あ
り

1.

のある

藤秀

5.口頭
発表の

1.査読
のある
原著論
文

石川島
技報告

47 3

AIAA

仲俣千由紀

1.口頭
発表あ
ι

口頭2.

発表な
し

IHI

1.国内

室岡武

IH【

大北洋治

2.国際

加

フ/19

後藤信也
水田郁久
児玉秀和

信也
若林元
^

谷光玄行
Ξ橋克則

1.査読 2.口頭 2.国際
のある発表な
原著論し
文

5.口頭 1.口頭 2.国際
あ発表の

りみ

3.総説、 2.口頭 1.国内
解説、発表な

し

5.口頭 1.口頭
発表の発表あ

Lみ

,崎;口志

分表
類



1.国内

年度

H19FY

日付

H19.09

H19FY

適応型小型航空機用エンジン研究開発の成果発表りスト(1)
直接航費用低減技術(2/6)

発表題目

インテリジェント化技術

H19FY

H19.09 シンル高性能化
(タービン)

H19FY

H19.09

学会名称

石川播磨
技報

シンル低NOX化術

H19FY

H19.09

22

術

シンル・

(ファン)

H19.09

主催者

石川磨
技報告
(第47巻3号

石川島
技報告
(第47巻3号

石川
技報告
(第47巻3号

石川島播
技報告
(第47巻3号

ISABE

23

H19FY

石川島播
技報

H19FY

LOW NoiS6 Reseヨrch 3nd

Development ln
JaPヨn6S6 Environ-
m6nta11y compaub16
En 'ne for sma11 Aircr3什

Υイフューバッセージ第35回ガス日本ガスター
圧縮機の空力性能に及夕ーピン定期ビン学会

.^
ぼ の

ImprovementofFilm lnternヨUonヨ1日本ガスター
GasTurbine ビン学会E仟6Cuven巴Ss by

Alternativo H016 Shaping con写『6SS
2007TO 0

Developm6ntofDi氏.15er lnt6rn8ゼ0na1日本スター
PassaΞe cor"pressorfor Gas Turbin6 ビン^会
Improvedperf0帥anc. con宮ress
Robustr16Ss a宮ainst Tip- 2007 Tokyo
CleヨranC6 ΠOW5

NewconceptDeS1即8nd lntomヨUonヨ1日カスター
GasTurbine ビン学会D6Velopment of an

Advanced Tran50nic Fan con吾r6SS
2007TO 0Rotor
IntemヨUona1日本カスターPerforma"C6

ImproV6mentofHp and Gas Turbine ビン学会
Coh宮r05SLP Turbin6 in ECO
2007TO 0En 'n6
IntemヨUona1日本カスターSimple LOW NOX
GasTurbin6 ビン学会CombU5tor Applyin宮
CO"宮r65SCross J6t swiH6r
2007TO 0

バイパス比ファンの第36回カス日本カスター
タービンセミビン学会力技術

空機用カスタービンの第36回カス日本カスター
燃焼技術(NOXの低減)タービンセミビン学会

小型エコエンジンロ小型エコエンLBL,
ジンプロジェ Stanford.ジェクト技術紹介
クト技術紹介 Mrr,DaⅦon
セミナー Univ,

Cincinnヨ価

あいえいちあ IHI
い 2008年2

IH1技報IHI V01.41

NO.1

February
2008

報IHIIHI V01.41

NO.1

FebruaN
2008

石川島播磨
技報

H19.09

能化技術石川島播
技報

石川島
技報

会社略

IH【

H19FY

H19.12

頭著者

中北智文

H19.12

H19FY

XⅥⅡISABE

2007

IHI

H19FY

H19.12

共者

川住明生
西伸幸

谷光玄行

IHI

H19FY

H19.12

細井潤

8/19

28

発分発分発分
類A 類B 類C

3.総説、 2.口頭 1.内
発な説、

害 し

3.総説、 2.口頭 1.国内
説、 発な
書 し

3.説、 2.口頭 1.国内
解説、発表な
著書し

3.総説、2.口頭 1.国内
解説、発表な
著書し

5.口頭 1.口頭 2.国際
発表の発表あ

りみ

IHI

仲俣千由紀
藤本秀

木祥宏

永兆
ディア刎ヒューエ
ルマン

岡武
後藤也
児玉秀和

大石勉
小河原和人

29

H19FY

H19.12

水田久

IHI

30

H19FY

H20.01

大芳則

H19FY

IH【

H20.01

31

2.国際

IHI

加藤大

H20.01

32

H19FY

大北洋治

IHI

H19FY

H20.02

後藤信也
大桐邦夫
1玉

西浦正和

藤大

H19FY

IH【

H20.02

小型航空機のジエットエ
ンジン用燃焼器の低NOX
ヒ

D6V610pment of simP16
and HiΞh-peげormanC6
Techn010Ξy for
Conl ressors

Development of simple
and H1φ1-peげ0剛ヨnco
Techn010宮y for Aircra什
En 'ne Fans

D6V610pm6nt of simP16
and HiΞh-peげorm3nce
Techn010宮y for Turbine

SimP16 LOW NOX
CombU5tor Techn010宮y

5.口頭
発表の

1.

のある
原著論

5.口頭

発表の
み

大塚;ロ

H19FY

IHI

岡武

H20.02

後藤信也
室岡武
児玉秀和

2.国際

1.口頭
発表あ

2.口頭

発表な

1 崎,口志

H19FY

IHI

H20.02

36

後信
水田郁久
児玉秀和

谷光玄行
克則三

高橋晃

佐藤順一
細井潤
ディア刎ヒューエ
ルマン

1.国内

37

H19Fr

IHI

光永兆

2.国際

H20.02

1.口頭
発表あ
り

2.国際

5.口頭
発表の
み

5.口頭
発表の
み

5.口頭
発表の
み

5.口頭
発表の
み

5.口頭
発表の
み

5.口頭
発表の
み

H19FY

IHI

室岡武

2.国際

H20.02

1.口頭 2.国際
発表あ
り

1.口頭 2.国際
発表あ
り

1.口頭 2.国際
発表あ
り

1.口頭 1.国内
発表あ
L

1.口頭 1.国内
発表あ

1.口頭 2.国際
発表あ
り

IHI

細井潤

2.国際

H20.03

Inte11iEent En宮ln6

2.国際

先進遷
設計開発

芳則

IHI

IHI VO!.41

NO.1

FebrUヨry
2008

IHI V01.41

NO.1

FebrUヨ

の第20回冽
研究会

IHI

廣光永兆

石川島播磨
技報告
(第41巻1号

H1

ファン動

加藤大

IHI 水田郁久

IHI

IH1技

後藤信也
若林元
落合宏行

室岡、
後藤石也
児玉秀和

仲俣千由紀
青木祥宏
石崎雅人

光永兆
リーヒュ1レマンデイ
アク

川住明生
廣西信幸

岡、
後藤也

田

谷光玄行

3.総説、 2.口頭 1.国内
解説、発表な

し

2.口頭3.総説、
解説、発表な
著書 し

2.口頭3.総説、
解説、発表な
著書 し

2.口頭3.総説、
発表な解説、
し著

2.口頭3.総説、
解説、発表な
著書 し

3.総説、 2.口頭
解説、発表な

し

1.口頭5.口頭
発表の発表あ
み

IHI

列研

細井潤

IHI

IHI

中北智文

会

0 

7



5.口頭
発表の
み

年度

H19FY

39

日付

H20.03

H19FY

適応型小型空機用エンジン研究開発の成果発表りスト(1)
直接運用低減技術(3/6)

発表題目

丁イフューパッセージ
圧縮の開発

小型エコエンジン大規
シミユレーションーdAXA

大型計計算機特別
^^

COMPUTATIONAL

PREDICTIONS OF

ENDWALL FILM

COOUNG FORA

TURBINE NOZZLE

VANEWITH AN

ASYMMETRIC

S加dy on Advanced
Interれal cooling
Techn010宮le6 for
Development of Next
Generヨtion sma11 Class

Ai 18n6 E n 'nes

NUMERICAL

SIMULATION OF

TRANSONIC FAN

FLUTrERwrrH 3D N-S

丁イフューパッセージ
圧縮機列内部流れの
CFD予測

H20FY

H20.03

H20.06

H20FY

学会名称主催者

第20回冽列研究会
研究会

JAXA計算機 JAXA
センター

H20.06

H20FY

43 H20FY

H20.06

ASME国際 AME

スタービン会
(ASME

Turbo

EXP02008)

44

会社略

IHI

H20.06

45

H20FY

ASME Turbo ASME IGTI

EXP02008

H20FY

2.国際

IHI

佐

46

H20.08

者

土屋直木

47

H20FY

IHI

共著者

加大
後藤信也

土屋木

H20.08

ASME Turbo

EXP02008

ターン翼の非軸対称
な流壁面におけるフィ
ルム,の

丁イフユーノッセージ圧
縮機列内部流れの
CFD予測

ファンカ設計技術と小
型エコエンジンのファン

負0遷 圧

機動の流れに及ぼす
周方向ケーシングトリー
トメントの

ファン遷失フラッタ
の発生機の数値解析

H20Fr

大北洋治

48

H20.09

第40回流体日本空宇
力学演会宙学会、宇
/航空宇宙宙航空研究
数値シミュ開発機構
レーション技

゛ンハ゛゛

(社)日本機2008年年
械学会次大会

2008夕ーハ
機械・航空宇
宙の空力伝

^

^

日本カスター日本カスター
ビン学会第ビン学会
36

第36回カス日本カスター
タービン定期ビン学会

演会

第36回日日本カスター
本ガスタービビン学会
ン学会定期

日本カスター社団法人
ピン学会誌ガスタービン
第37巻1号学会

^

第21回翼列翼列研 ^

日本宇第49回
空機原動機・宙学会

dAXA計算
センター

アメリカ機
学会

H20FY

IHI

H20.10

5.口頭
発表の
み

5.口頭
発表の
み

1.査読
のある
原著諭
文

発分発表分
類B 類C

1.口頭 1.国内
発あ
L

1.口頭 1.国内
発表あ
り

1.口頭 2.国際
発表あ
り

仲俣千由紀

H20FY

本

H20.10

1.口頭
発表あ
り

IHI

H20FY

H20FY

H21ρ1

宇宙学

大北洋治

52

IHI

柳穂

1.国内

特集:カスターンの保
守管理と信頼性向上技

航空用エンジンのモ
"とIHI1ン

小型ジェットエンジン向け
のJ

機用先進フフンの開

H21.01

H21.03

H21FY

本秀

山上舞

1.査読
のある
原著諭
文

1.国内

土屋木

IHI

土屋

加藤大
児玉秀和

大北洋治
仲俣千由紀

H21FY

H21.05

1.国内

1.国内

1.口頭 2.国際
発表あ
り

発

小型エコエンシン大
シミユレーションーJAX

A大型計算機計機特
^^

UNSTEADY FLOW

EFFECTS IN A HIGH-

SPEED MULTISTAGE

AX【AL COMPRESSOR

ExpeMment日I study on
CO011n且 PeげormanC60f
Turbino Nozzle with

Innovauve 1打tertlal

CO011n T6Chn010

3次元非定常NSコードに
よる多段形態での振勤

列の数値解析

IHI

大北洋治

土屋直木
加藤大
児玉秀和

1.査読
のある
原著諭

H21FY

H21.06

塚穂

1.国内

山上舞

IHI

1.口頭 2.国際
発表あ
り

1.口頭 1.国内
発表あ
り

H21.06

仲俣千紀

H21FY

IHI

田郁久

土屋
加藤大
児玉秀和

IHI

H21.06

5.口頭
発表の
み

5.口頭

発表の
み

3.総説、

1.口頭
発表あ

1.口頭
発表あ
り

2.口頭
発表な

し

1.口頭5.口頭
発表の発表あ

りみ

5.口頭 1.口頭
発表の発表あ

りみ

3.総説、 2.口頭
解説、発表な
著書し

5.口頭 1.口頭

5.口頭 1.口頭
発表の発表あ
み

1.口頭5.口頭
発表の発表あ

りみ

1.口頭5.口頭
発表の発表あ

りみ

1.口頭5.口頭
発表の発表あ

りみ

也

土屋直木
加藤大

IHI

塚穂

9/19

ASME Turbo ASME

EXP02009

加大

1.国内

大熊まなみ

1.国内

ASME Turbo ASME IGTI

EXP02009

土屋木
加藤大

1.国内

藤本秀

大塚,ロ

IHI

第41回流体
力学演会
/航空宇宙
数値シミュ
レーション技

ンJ、ジ゛

1.国内

土屋木

1.国内

大北洋治

岡武
水田郁久

2.国際山上舞

分表
類

頭
の

5
発
み

会

0 

8

N 

3

頭
大
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NO.

56

年度

H21FY

日付

H21.09

適応型小型航空機用エンジン研究開発の成果発表りスト(1)
直接'航用低減技術(4/6)

学会名称

Int6rnヨ酋onal

Sympsium on
Un6teady
Aerodynamln
S,

A6roacousuc

S and

AeroelasuC祀

y of
Turlomachin

19thIrnpin宮6ment coolin客
P6rformance on Turbine Conferrenc.

Aiげ0Ⅱ L舶dinΞ Ed宮6 0f

InternauonalIncludin客 E仟ect of
SOC16ty forSurfa06 ROUEhne5S

Alr B門8thing
En 'nes
ASIANExperim.ntal S如dy on
CONGRESSAdvanC色d lnternal

0NCooing Teohn010Ξy for
TURBINESHP Turbine Airfoils

2009

ACGT2009

ASIANIdent市CヨUon of Jet
CONGRESSEn宮in6 Dynamlcs
0N

TURBINES

2009

ACGT2009

Numericalsimulauon of lsuAAAT12

Transonio sta" FIU廿er in

Fan sta 6 Con打 rヨUon

ターハ機用エンシンファン開
航空宇宙の発におけるCFD適用範
空力伝熱セ囲の拡について
=^

第釘回カス多段圧機におけ
タービン定期る非定常流れの響

第2回IHI-環応型小型用
^

エンジンへの

非定常CFDによる流 第2回IHI-
東芝交流会多段圧縮機の性能予測

第22回翼列ウインドミル時の圧機
^

の

I erformanco

Improvem.nt of Hp and
LP Turbln61n ECO

En套ine

②Numerica18nd
Experimental study on
SePヨret6d BoundaN
LaYer over ulba-HiΞh
Li什 LOW-pressuro

U

In智oduC甘on ofthe lHI'S QINETIQ/'OX

rese8rch actN託ies in tho FORD大技
ECOEn毎n6Projeot:術交流会
Turbin6 He日t Transfer

ヨnd coolin

Unsteady "ow slmula町on whitue
fortrヨnsonicmultistヨ宮8 LヨboratoNと

のaxi81Corn r6Ssor

ジェットエンジン用差動反トライハロ
ジ^^^転軸受の研究
2010,冒

機用エンジン負 2010夕ーボ
荷・小型圧縮機の設計技機械・航空宇

宙の空力伝術
熱セミナー

発表題目

Numerical slmulauon of

Transonic sta11 HU廿er in

Fan sta宮. con5套Urauon

H21FY H21.09

H21FY

IHI

主催者

ISYAAAT 12

H21.09

H21FY

山上舞

60

会社略

IHI

H21.09

61

H21FY

^

H21FY

頭者

62

InternヨUonal

Soolety for
Air Breヨthin宮

En宮in6

H21.09

IHI

H21FY

H21.09

共著者

土屋直木
加藤大

H21FY

H21FY

日本ガスター
ビン^^

IHI

H21.10

長田有紀

発分
類A

5.口頭
発表の
み

H21.11

H21.11

大北洋治

H21FY

H21FY

発分
類B

1.口頭
発表あ
り

日本カスター
ビン学会

IHI

発表分
頬C

2.国際

H21.12

H22.01

仲俣千由紀

5.口頭
発表の
み

藤本秀

大

IHI

5.口頭
発表の
み

H22FY

木村衣

大北洋治

善本夫
伊藤昭

68

1.口頭
発表あ
り

日本カスター
ビン学会

IHI

H2206

69

H22Fr

1.口頭 2.国際
発表あ
り

IH{

2.国際

5.口頭
発表の
み

IHI

塚穂

70

H22FY

5.口頭 1.口頭 2.国際
発表の発表あ

ιみ

1.国内3.総説、 2.口頭
解説、発表な

し

1.国内1.口頭5.口頭
発表の発表あ

りみ

山上

1.口頭 2.国際
発表あ
り

H2206

宍戸進一郎

IH【

列研会

海外(米国)
大学との技
術交流

H22FY

5.口頭
発表の
み

H2209

土屋木
加藤大

5.口頭
発表の
み

山上舞

1.口頭 2.国際
発表あ
り

H2209

10/19

晃

山上舞

5.口頭 1.口頭 2.国際
発表の発表あ
み

1.国内1.口頭5.口頭
発表の発表あ

りみ

3.総説、 2.口頭 1.国内
解説、発表な

し

5.口頭 1.口頭 1.国内

5.口頭 1.口頭 1.国内
発表の発表あ

Lみ

5.口頭 1.口頭 1.国内
の

5.口頭 1.口頭 2.国際
発表の発表あ

りみ

H22FY 1.口頭
発表あ

土屋木
加藤大
1玉

H2210

QINETIQ/OX

FORD大

浜辺正昭

土屋直木
加藤大
1玉

加藤大

多段圧の非
れにおける複雑形状の

土屋木
加藤大

今元

IHI

日本トライハ
ロジー学会

rrT

Oonsortium

(岩手、東
京、東北大
学が共催し、
毎年IH功ξ参

い

日本カスター
ビン学!^

1.国内

本秀

IHI

第38回日本
ガスタービン

閃 
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2.国際

年度

H22FY

日付

H2211

適応型小型空機用エンジン研究開発の成果発表りスト(1)
用低技術(5/6)直接

発表題目

Identi斤Ca酋on of J6t

En宮in6 Dynamics Based
On the Expeけimental
Dヨta

H22FY H23.01

H22FY

Unst6ヨdy Thre6-
dimensional simulauon

Research of Fan-OGV-

Sbut-pylon lnterracuon
in JaPヨn6S6 ECO En宮in6
Pro'6Ct

用型小型空機
用エンジン研究開発」に
おける急'混合型低NO

の

IdentiECヨUon of Jet

E『Ⅱin6 DynamiC5 BaS6d
On the Exprerlmen切1
Dヨta

学会名称

47tr

AIANASME

/SAE/'ASEE

Joint

Propulsion
Conf.r6nco

& Exhlbit
AIAA

A6rospaCθ
Sciences

Meeun宮 49廿1

H23FY

H23.03

主催者

AIAA

H23.04

H23FY

会社略

H23.06

H23FY

AIAA

日微粒化
学会誌「微粒
化」2011年3

Intemauonal

Ga5 Turbin6

ConΞreS6
2011

0謁k8(1GTV'
Ⅱ

ASME Turbo

EXP02011
Experimental and
Nurn6rical Rearch of Fan

ByPヨSS Duct Flows in
JapanθS Envirorlmenta!N
Compatib1色 EnEino for
Sma11 Aircra什 Pro'eot
THE INFLUENCE OF

SHROUDED STATOR

CAⅥ'rY FLOWS ON

THEAERODYNAMIC

PERFORMANCE OFA

HIGH-SPEED

MULTISTAGE AXIAL-
COMPR S O

CFD MODEUNG

EFFECTS ON

UNSTEADY

MULTISTAGE

SIMULA丁10N FOR A

TRANSOMC AXIAL
PRlcrroN OF FAN

TONAL NOISE AT FAR

HELDwnH ROTOR-

STATORINTERACTION

EFFECT

筆頭著者

木村麻衣

H23.06

日微粒化
学会

H23FY

IHI

共著者

日本カスター
ビン^^

大芳則

H23.06

発分
類A

3.総説、
解説、
著書

H23FY

【HI

発表分
類B

2.口頭
発表な
し

ASME(米国
機械学会)

細井潤

室岡武

ASME Turbo

EXP02011

IHI

H23.09

発分
類C

2.国際

H23FY

木麻衣

5.口頭
発表の
み

ASME(米国
機械学会)

光永兆
山本政彦

IHI

H23.11

ASME

Turbo

20"

1.口頭
発表あ
り

H23FY

大芳貝1

堀内大紀
古川洋之

ASME(米国
EXP0 械学会)

3.総説、 2.口頭
発表な

薯書し

3.総説、 2.口頭
発表な解説

婁 し

E仟Oct ofroughθnod
elements on tarEet

Sur稔C6 and coolin宮 h016

5h8P. on impinEement
Coolin宮 e仟ecuV6n85S

Detail FIOW FIBld

InV巴rS甘宮ヨUon ofヨn
AX0ヨ1 Flow comoressor

at windmⅢ Condluon

2.国際

IHI

H23.11

ISABE

2011(1ntorna
吋onal

Sympo$ium
On Air

Breathin宮
En 'nes
Intern8Uonal

Gas Turblne

ConEress
2011

OSヨka(1GTY
11

InterηヨUonal

Gas Turbin6

Con宮ress
2011

OsakaaGTV'
11
IGTC2011

Osaka
H23FY

加大

岡、

1.国内

H23Fr

A【AA

H23.11

IHI

5.口頭
発表の
み

2.国際

山上

土屋直木
児玉秀和

84

Development of a Hi宮hly
Loaded Axia1 ΠOW

Compr6Ssorfor smヨ"
Cor6 SiZ6 Alrcrヨ什
SPAN-WISE M【×1NG

PREDICTION IN

UNSTEADY

MULTISTAGE

SIMULATION FOR A

TRANSOMC AXIAL

2011年別利用口
小型エコエンジン開発に

シミユレ^おける
NUMERIACLAND

EXPERIMRNTAL STUDY

ON RACE-TRACK-

HOLE IMPINGEMENT

COOUNGwnHBUMP

TYPE ROUGHENED

H23.11

山上

1.口頭
発表あ
り

85

H23FY

日ガスター
ビン学=

5.口頭
発表の
み

2.国際

H24FY

H24.03

土屋
加藤大
児玉秀和

1.口頭
発表あ
り

田也

日本カスター
ビン学会

H24.06

2.国際

5.口頭
発表の
み

土木
児玉秀和
大石勉

IGTC2011

Osaka

俣千紀

日本カスター
ピン^^

1.口頭 2.国際
発表あ
り

IHI

5.口頭
発表の
み

日本カスター
ビン^^

今枝元

大北洋治

2011年 JAXA

別利用報告

ASME Turbo ASME

E如02012

1.口頭
発表あ
り

IHI

2.国際

5.口頭
発表の
み

1.国内

加大

加藤大

1.口頭
発表あ
り

山上舞

5.口頭
発表の
み

2.国際

PALLOT

Gui11aume

佐藤大祐
1玉

土屋木
加藤大
児玉秀和

IHI

1.口頭 2.国際
発表あ
り

IHI

山上

5.口頭
発表の
み

5.口頭

発表の
み

仲俣千紀

11/19

1.口頭 2.国際
発表あ
り

1.口頭 2.国際
発表あ
り

大北洋治

5.口頭
発表の
み

5.口頭

発表の

1.口頭
発表あ

1.口頭
発表あ
り

0 

2

N 
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NO.

86

年度

H24FY

環境適応型小型航空機用エンジン研究開発の成果発表りスト(1)
直接運用低減技術(6/6)

日付

H24.09 NUMERICAL ANALYSIS

OF FORCED

RESPONSE OF HIGH

PRESSURE

CONMPRESSOR

CASCADE

発表題目

H24FY

学会名称

H24.09

Th6 13th

Internauonal

Symposium
On unst6a.
A6rodynamic
S.

Aeroacousuc

S and

AeroelasuC祀

y of
Turbomachin

eS

UNSTEADY EFFECTS

ON SPAN-WISE MⅨING

PREDICTION IN A

MULTISTAGE AXIAL

COMPRESSOR

主催者

ISUAAAT

H24FY

会社略

H24Pr

H24.10

Th013th lsuAAAT

Internauonal

Symposium
On unsteady
Aerodynamic
5.

Aer08COUSUC

S and

Aeroelasucit

Y 0十
Turbomachln

頭

塚瑞

CFDを用いた圧機翼
の振動応答解析

H24.11

者

H24Fr

共者

藤大
室岡武

エンシン用小型圧
機の設計技術

H25.03

発表分
類A

日本カスター日本カスター
ビン学会第ビン学会
40回定期公

2012年夕一ΠT(1Wat6,TO
ボ機械・航空 kyo,Tohoko
宇宙の空力 Univs.)Joint
伝熱セミナー Rese引Ch

Group

日本宇
宙学会

3次元非 CFDを用い
た列間干渉非定常空

の

1.

のある
原著諭
文

発表分
類B

1.口頭
発表あ
り

山上舞

12/19

発分
類C

2.国際

児玉秀和

第51回
空原動機・宇

1.査読
のある
原諭
文

1.口頭
発表あ
り

P3110t

GU111aume

2.国際

加大 1.査
のある
原著論

5.口頭
発表の
み

1.口頭

発表あ
り

1.口頭
発表あ
り

加大

1.国内

5.口頭
発表の
み

1.国内

1.口頭

発表あ
ι

1.国内



年度

H17FY

日付

H17.05

環適応型小型

H17FY

発目

Japaneso NOIS.
R邑ducuon T6Chn010Ey-

FOCU6ing on ssT 日"d
Sma11 Subsonic Aircra什一

低騒巨ノルの,,解
析

H17.09

空機用エンジン研究開発の成果発表りスト(2)
適応技術(V5)

H17FY

学会名称

AIANAAAF

Aircrヨ什

NoiS6 and

Emissions

R6ducuon

宇 研

究開発機構
総合技術研
究本部パン
フレツト

値シミュレー
シヨン2005

ISABE2005

(17仙
Int6rnational

Symposlum

力騒日シ
ンポジウム

H17FY

H17.09

主催者

AIAA/'AAAF

InvesU宮ヨtion on
Un5teヨdy Loadin宮S du.
to Fan Rotor-stヨtor

Interacu0Π

小型エコエンシン騒日
研究開発の紹介

H17.12

会社略

IHI

JAXA

H17FY

頭

中村良

H18FY

H18.01

者

IHI

AIAA

H18.05

共著者

大石勉

JヨPanoS6 ACUV出色S on
EnEin6 Noi56

T.chn010Ey

A S加dy ofa Fan Tonal
NoiS6 Sourc. du. to

Rotor-stヨtorlnteracuon

大石

日本会学
会流体工
学部門

H18FY

発分
類A

5.口頭
発表の
み

IHI

山本政
野崎理

H19.01

H18FY

発表分
類B

1.口頭
発表あ
り

後藤信也

UK-Japan 英国大使館
Bilat引a!

Workshop on

12廿1

AIAA,'CEAS

A6roacousuc

S

Conference

IHI

DeveloP皿ent of
Partia1 1ean staged
C0血bustor for S皿aⅡ

Envlr0血enta11y
皿 jl En in

小型エコエンジン用部分
希薄燃焼器の研究

LOW NOISO Rosoarch and

Development in

JaPヨnBS6 Environ-
menta11y compauble
En 'ne for smヨ" Aircra什

シンル低騒化技術

H19FY

発表分
類C

2.国際

H19.03

3.総説、
解説、

小河原和人

児玉秀和
土屋直木
中村良也
野崎理

石

H19.09

2.口頭
発な
し

H19FY

AIAN'CEAS

1.国内

H19FY

H19.09

1.査読
のある
原著諭
文

5.口頭
発表の
み

IGTC2007

IHI

1.口頭 2.国際
発表あ
り

1.口頭 1.国内
発あ
り

H19FY

H19.09

空原動機
学会(姫)

Xvm玲ABE

2007

中村良也

】HI

(社)日本力
スタービン学

低NOX燃焼器用コンセ
ントリックバーナーの開
発

LOW NoiS8 Reseヨrch 8nd

Development ln
JヨPan6SO Environ-

m6nta11y compaゼb16
En 'n6 for sm8" Aircra什

D6Velopment of RQL
CombU5torfor ECO

en即n8

H19.12

H19FY

土屋木

空原
学会

ISABE

大石勉

H19.12

石川島播磨
技報

機

児玉秀和

H19FY

2.査読
のない
原著論

1.査読
のある
原著論
文

第35回カス
タービン定期

演会(日
立
Int6rnational

GヨS Turbine

Cong6SS

2007 Tokyo

Proceedings
Ofth6

Intemational

Gas Turbine

Con宮ress

2007 Tokyo
TS-140

石川島播磨
技報

KHI

秀樹、

石川島播磨
技報告
(第47巻3号

社)日本ガス
タービン学会

1.口頭 2.国際
発表あ
り

1.口頭 2.国際
発表あ
り

2.国際

IHI

H20.02

方秀樹

木下
小田生
堀川敦史

大芳則

Simpl. LOW NOIS6
Techn010Ey

IHI

日本カスター
ビン学=

小田剛生
堀川敦史

下

大石勉
小河原和人

1.

のある
原著論
文

2.査読
のない

大石勉

KHI

1.口頭 2.国際
発表あ
り

日本ガスター
ビン学会

IHI

秀樹

大芳則
小河原和人
出田武臣

小田岡生
堀川敦史
小林正佳

大石
出田武臣

1.口頭 1.国内
発表あ
ι

1.口頭 2.国際
発表あ
り

大芳則

MHI

石川島播磨
技報告
(第41巻1号
2

3.総説、 2.口頭 1.国内
解説、発表な
書し

2.査読 1.口頭 1.国内
のない発表あ
原著論り

5.口頭 1.口頭 2.国際
発表の発表あ

り

合秀樹

大石勉

13/19

1.査読
のある
原著論

1.口頭
発表あ
り

2.国際

3.総説、 2.口頭
解説、発表な
著書し

頭
の

5
発
み

郎

譲
明
治
太
平
幸

将
隆
洋
克

江
宅
村
良
井
本
内

中
Ξ
中
霞
松
藤
島



NO.
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年度

H19FY

日付

H20.03

適応型小型

発目

内OW Dyn日miC60f Gas
Turbin6 Swi門 NOZZ16

(ガスタービン旋回ノズル
の流れの力学)

H20FY

空機用エンジン研究開発の成果発表りスト(2)
境適応技術(2/5)

学会名称

AJCPP2008

(第48回航空
原・宇宙
推進演会

演集
巻2008),
ROMBUNNO

A2-6

第45回日本日本伝,、学
伝熱シンボジ会
ウ厶
B1501

theIn proc. of

ASS6mbly of7th world

WorldConferonC6

Conferences0n

Experimental 0n

Experime"tヨ1H6at

Tra"5fer. Heat

Huid Tr丑nsfor,

M6Chanios 詞Uid

M6Chanicsand

Thermodyna and

Thehτ10dynamlcs,

Krakow, mlcs

学日本燃霧燃焼日燃学
会誌会誌

第50巻153号

日本伝熱学Second
^

Int6mational ^

Forum on

Heat

TransfeKIFH
T2008 #239

分第36回カス)日本カス
タービン定期夕ービン学会

演会(岐

日本第23回
体力学会流体力学シ

ンポジウム

日本第24回
体力学会流体力学シ

ンポジウム

微粒化学会微粒化学会
解説論文

H20.05

H20FY

2.国際

H20.06

を付したンフィン
の熱伝達特性

主催者

日本空宇
宙学会

Recirculauon behavior in

5Ubsca16 Eヨ5 turbine
Cornbustor

会社略

MHI

H20FY

H20Fr

頭者

合秀樹

H20.08 空エンジンと
技術

H20.09

武石賢一郎
小田豊
Ξ宅明

共著者

藤本洋平
三宅慶明

H20FY

MHI

Heat Trヨnsfer

Charact計isucs of pin-

Fin ArraYs with Ribs to
Cool combustor Liner6

H20FY

発表分
類A

.査
のない
原論
文

H20.10

,

MHI

明

発分
類B

1.口頭
発表あ
り

H20FY

小型エコエンシン用。
希薄燃焼器の開発

H20.12

H. MO"al

始田
武石一郎,
小田豊
杉本祐

Wヨn宮. P,

Hayashi. J,
Nakatsuka,

.,

Akamatsu, F,

Kurose, R,

Komori. S,

発分
類C

2.国際

MHI

Flamelet法を用いた噴
霧燃焼場の数値シミュ
レーシヨン

用カスターンエン
ジン燃焼器内部におけ
る噴霧燃焼場の数値解

KH1における低公
空エンジン燃焼器用燃
料噴射弁の開発

H20FY

H20.12

1.国内

H21.03

Hideki

OGATA

T8keo oDA

Atsushi

HOR11(AWA

Yasuhlro

KINOSHrrA

武石一郎
始田祐輔
杉本愼祐
Ξ宅慶明

H20FY

小田豊

14/19

1.口頭
発表あ
り

MHI

1.査読
のある
原著論

H20Fr

H21.03

1.国内

MHI

1.口頭
発表あ
り

合秀樹

H21FY

用希薄予混合JJ、

燃料噴射弁の開発

H21.03 1.国内

2.国際

燃器カウル,れの
数値解析:重合格子法
適用の妥当性と形状の

傾斜ンフィンを用いた
流路の熱伝達特性

H21.06

H IFr

KHI

明

1.国内

明

小正佳、

小田豊
武石一郎
始田祐輔
杉本愼祐

MHI

H21.08

原機
学会(長崎)

3.総説、
解説、
著書

2.査読
のない
原著論
文

H21FY

Developm6nt of a leヨn
Sta宮od cornbustor i"
ECO .n宮in. project

MHI

2.口頭 1.国内
発表な
し

1.口頭 2.国際
発表あ
り

田彰利

日本カスター日本カスター
ビン学会誌ピン学会
V01.37 N02

第46回日本日本伝熱学
伝熱シンポジ 会
ウ厶

秀樹
小田岡生
堀川敦史

H21.11

原動機

合秀樹

2.

のない
原著論

.査
のない
原諭

2.査
のない
原著諭

1.査読
のある
原著論

He8t Transf6r

Chヨractorlsuos of pln-

Hn ArrayS Ⅷth Ribs to
Cool combustor Liners

小正佳、

KHI

ACGT2009

1.口頭
発表あ
り

1.口頭
あ

り

1.口頭
発表あ
り

2.口頭
発表な
し

2.国際

小林正佳、

MHI

方秀樹
小田剛生
堀川敦史
木下康弘

秀樹
小田剛生
堀川敦史

牧田光正
中村直紀

1.国内

ACGT

日本機会学日本機会学
会Jourηal of ^^
Thermal

Science and

T60hn010

MHI

1.国内

明

始田祐

1.国内

子・=

2.査 1.口頭
のない発表あ
原著論り

1.査 2.口頭
のある発表な

論 し

1.口頭2.査読
のない発表あ
原著論 り

1.口頭1.査読
のある発表あ
原著論 り

2.口頭1.読
のある発表な
原著論し
文

1.国内

Ryusuke
MATSUYAMAI

い
論

、
'

2
の
原
文

リ
流

三

三

三

樹
章
一
一
章

秀
裕
良
悟
裕

合
邊
瀬
森
邊
、

渡
黒
ハ
黒
小
渡

三



3.総説、
解説、
著

年度

H21FY

30

日付

H21.11

31

適応型小型

H21FY

発目

S加dy on th6 E仟.ct of
An宮16d pin Fins on
Endwa11 H6at Trヨnsfer

H21FY

H21.12

空機用エンジン研究開発の成果発表りスト(2)
適応技術(3/5)

H21FY

H21.12

ジェット騒低丁ハイ
ス(ノッチノズル)の研究

航空エンジン用燃器
内霧燃焼流のL討"6-
Oddy simula"on

エンジン用スワーラ
燃焼器内における噴霧
燃焼流の拳動

学会名称主催者

Int6maゼ0nal ASM白'JSME

ConferenC6

On power

EnEineerin宮一
09

学第29回力日
騒音シンポジ

^
^

厶

第47回燃焼日本燃焼学
シンポジウム

^̂

H21.12

H21FY

34

H22.03

35

H22FY

会社略

MHI

F8nNoi卵P陀dlC吋onfor AJCPP2010日本宇
Rotor/statorACOUSUC (AsianJoint 宙学会
1れt6rヨCtion ln Fan Duct confer6nC6

0n

Propulsion
and P6rwer

日本宇日本空宇
宙学会第 宙学会
41

PCTFE/,GTSThirt6enth

J/1GTIInt.rn8tional

(ASMESymposium
On Transp0此 InternヨUonヨ1

Phenom6na GヨS Turbln6

Ihsut枇e)8れd

Dynヨmics of
RotaunΞ

MヨChin6ry

第47回日本日本伝熱学
伝熱シンポジ会

厶

AIAA16th

AIAN'CEAS

Asroacoutics

Con〒ere"C6
ASME14th

Internaゼ0nal

H6at

Transfer

Conference.
W8Shih on

分第38回日社)日本カス
本ガスタービタービン学会
ン学会定期

演会(徳

ProceedinES
Ofth6

Internauonal

Gas Turbine

ConEress
20110saka

第48回燃 学
シンポジウム

H22Fr

1.口頭
発衷あ
り

第47回燃焼日本燃焼学
^シンポジウム ^

H22.04

松山佐

林潤
王

中塚記章
赤松史光
黒瀬良一
J、

小林正佳
緒方秀樹
木下康裕

合秀樹
中塚章
泰中一樹
赤松史光

H22.04

頭著者

始田

ジェットエンジンの音
低減技術

S加dy on th6 E仟ect of
Waved Endwa11 Wlth

An宮led pin Fins Heat
TrヨnS十er

IHI

36

MHI

MHI

大石

37

共著者

H22FY

森合秀樹

H22FY

MHI

発分
類A

2.査読
のない
原論
文

5.口頭
発表の

2.査読
のない
原論

2.査読
のない
原著論
文

H2205

王鵬

発分
類B

1.口頭
発あ
り

H22FY

H22.06

波状下面を有する傾
斜ピンフィン流路内の乱

のLES

Jet Noise Reduction by
Notch6d NOZZ160n

Japa"OS6 EC06n宮ine
ro oct

Numerica1 ヨnd

Experim6ntヨ1 Studi6S of
丁Urbulent Heat Transf6r

in lnC11ned pin-Fin

Channe!s wlth a waw
Endwa!1

小型エコエンジン用。
希薄燃焼器の開発

黒瀬良一
小森悟
渡邊裕章

厶

森合秀樹
林潤
M. A卜Hヨkim

志賀祐一
西岡大智
中塚記章
黒瀬良一
J、

児玉秀和
大石勉
土屋直木

1.国内

発表分
類C

2.国際

1.口頭 2.国際
発表あ
り

H22.08

IHI

H22Fr

林潤

1.口頭
発表あ
ι

1.口頭
発表あ
り

1.口頭
発表あ
り

田也

H22.10

IHI

1.国内

H22FY

2.査読
のない
原著論
文

MHI

大石勉

1.国内

1.口頭 2.国際
発表あ
り

1.口頭 1.国内
発表あ
り

H22.11

Moriai. H.

H22FY

1.国内

LarΞe-Eddy simulatlon
Ofa spray combU5Uon
Field in ヨ Scaled Model

for a Jet EΠ冒in6
Cornbustor

機カスターンエン
ジン燃焼器のサブス
ケールモデル内部にお
ける噴霧燃焼場の光学
計測

Developm8nt of a lBan

Sta宮6d oombustor in

Eco en目in6 Project

カスターンエンジン内
部の燃焼流れ場計測

5.口頭
発表の

H22.12

1.口頭
発表あ
り

MNak., Y.,

Takoishi. K.,

Oda, Y,
Motoda

15/19

H22Fr

MHI

43

5.口頭
発表の
み

1.査
のある
原著諭
文

2.国際

IHI

小田豊,

1.口頭
発表あ
り

H22FY

H23.01

1.口頭

発表あ

1.口頭
発表あ
り

大石勉

MHI

H23.01

1.国内

武石賢一郎
森合秀樹
,ι、田

小田豊.

日本ガスター
ビン学会

2.国際

2.査読
のない

5.口頭
発表の
み

1.査読
のある
原著諭
文

松山佐

武石一郎
三宅明
森合秀樹
始田祐輔

IGTC2011

MHI

1.口頭 1.国内
発表あ

1.口頭 2.国際
発表あ
り

1.口頭 2.国際
発表あ
り

1.国内

H. MO"ai

dournal of

th8

Vi5UaliZ8tion

Soci6ty of
Japan

31(120),27ー
32.2011-01-
01

小林正佳
緒方秀樹
小田剛生
堀川敦史

R. Kurose,
S. Komori

(社)日本力
スタービン学

MHI

^

可化

学会

2.査
のない
原著論
文

1.査読
のある
原著論
文

合秀樹

KHI

郎
一
明

豊
石
田
宅

武
小
三

る
論

あ
著

t
の
原

燃本日
会

0 

9



3.総説、 2.口頭
解説、発表な

し

年度

H22FY

日付

H23.03

45

適応型小型

学会名称発表目

空機用カスターヒンエ日本ガスター
ンジン燃焼器のサブスビン学会誌
ケールモデル内部にお V01.39NO.2、
ける噴霧燃場の光学 125-130、
計測 2011-3-20

EXPERIMENTALAND proceedin宮S
OfASMECOMPUTATIONAL

APPROACH FORJET T山boEXPO

NOISE MINIGATION BY 2011,

Vancouver,MI×1NG CONTROL

DEⅥCES Canadヨ

EXPERIMENTAL STUDY ASME

ON A NOTCHED TURBO

NOZZLEFORNOISE EXP02011

面を有する傾第16回力・
斜ピンフィン流路内の工才、ルギー
LES1こ基づく伝熱性能予技術シンポジ

厶

J6tNois. Reduction by 刑TER
Notchod NOZZ16 NOISモ 2011

伝熱と流Numerical S加dy of

Conlu"at6 H6ヨt Transfor の数値解析
際シンポジin pin-Fin channols

Basedo"山r'eEd則ウム
SlmU1ヨUon Data ASCHT"

Num6riC81 Simulauon ヨnd lsABE2011

Valid8Uon of 8 Spray
CombU6ゼ0n "eld in a

Scaled sector model for

ヨjet en客in6 Combustor

H23FY

46

H23.06

空機用エンジン研究開発の成果発表りスト(2)
適応技術(4/5)

47

H23FY

H23FY

1.国内

H23.06

H23FY

H23Fr

H23.06

主催者

日本ガスター
ビン学会

50

Masayoshi
Kob日yashi
Hideki

OGATA

Atsushi

HOR11(AWA

Yasuhlro

KIN HrrA

小田豊
Ξ宅慶明
始田祐輔

H23.09

H23.09

H23FY

武石一郎

会社略

MHI

ASME(米国
機械学会)

H23.09

51

頭著者

合秀樹

52

H23FY

ASME(米国
機械学会)

日本機学
会

H23FY

53

H23.10

共者

田中望

王鵬
中塚章
赤松史光
黒瀬良一,
J、

石

大庭芳則

H23FY

'

H23.10

LES丁一夕にく.、'
成解析手法の提案とピ
ンフン,への応

型小型環
エンジン用燃焼器の研
究開発

OveNi.w ofAircra代

Noise Research

Pr0宮rヨms & G0ヨ1

国際騒制
^

日伝熱学

IHI

発分
類A

1.査読
のある
原著論
文

54

1.口頭

発表あ
り

MHI

^
^

MHI

H23.11

大石勉

発表分
類B

2.口頭
発表な
し

H24FY

小田豊

55

SW6dish

Nauonal

Or宮anizauon
Cornmiけeo/

VOLVO

AERO/

CHALMERS

UNIVERsrrY

日本 学

IHI

MHI

発分
類C

1.国内

5.口頭
発表の

H24.05

.、工学コン
フエレンス

20"

重工三

報第48巻4

大則
田中望

武石一郎,
三宅慶明

H24FY

大石勉

小田豊

56

1.口頭
発表あ
り

2.国際

航空用カスターヒンエン
ジン燃焼器の希釈流配
分およぴライナ冷却流流
出位がNOXに及ぼす

Buzz saw NoiS8

BehヨVior DU6 to

In行U6nce ofpotenUヨ1

Perturbation

Development 蒔ヨ 1ean
Sta宮ed cornbustor for
5m日Ⅱ a6ro-en即"巴S

H24FY

MHI

H24.06

5.口頭
発表の

2.査読
のない
原著諭

5.口頭

2.査読
のない
原著諭
文

2.査読
のない
原論
文

2.国際

2nd cAεP

NoiS6

Techn010Ξy

Ind6Pondent
Experts
Goals R6View

日カスター日本スター
ビン学会誌ビン学会
40(3),110-

115,2012-
05-20

アメリカ18th

宇宙学会AIAN'CEAS

Aoroacousuc

6

ASME Turbo ASME

EXP02012

H24.06

1.口頭
発表あ

1.口頭
発表あ
り

1.口頭

1.口頭
発表あ
り

武石一郎,
三宅慶明

重工

2.国際

H24FY

ICAO(国際
航空民間機
構)

MHI

KuroS6. R,

Komori, S,

Akamatsu, F.

1.国内

MHI

小田

H24.06

2.国際

2.国際

H24FY

IHI

合秀樹

Experlmentヨ1 ヨnd ASME

NumeHcal S加dy on th6 Turbo EXPO
2012ConV6Cuve heat

bansfer and pressure
10ss in recta"宮U1ヨr ducts

Wlth inclined pln-"" on a
endW3ⅡWヨ

光学計測・シミュレーショ検査技術
ン技術の航空エンジン燃2012年6月号

ヘの

石

三宅慶明

1.口頭

発表あ
り

大石

森合秀樹H24.06

2.査読
のない
原著諭
文

MHI

2.国際

, 1.口頭 1.国内2.

のない発表あ

3.総、 2.口頭 1.国内
解説、発表な
著書 し

2.国際1.口頭5.口頭
発表の発表あ

りみ

1.査読 2.口頭 1.国内
のある発表な

論 し

1.査 1.口頭 2.国際
のある発表あ
原著論り

1.査読 1.口頭 2.国際
のある発表あ
原著論り
文

森合秀樹

16/19

大石

黒瀬良一
小森悟

ASME

Ryusuk6
MATSUYAMAI

田也
児玉秀和

,

三宅慶明日刊工業新
聞

MHI

明三三

Q
"

8 

9

4 

4



NO.

59

年度

H24FY

日付

H24.09

環境適応型小型航空機用エンジン研究開発の成果発表りスト(2)
境適応技術(5/5)

発表目

EXPERIMENTALAND

COMPUTATIONAL

STUDY ON JET NOISE

REDUCTION DEⅥCES

SUCH AS NOTCHED,
CHEVRON AND

MICROJETS

H24Fr

学会名称

Th6 13UI

Int6rΠ日tio"ヨ1

Symposium
On unsteady
Aerody"amic
5.

Aeroacoustic

S and

A6ro.1ヨSticit

y of
Turbomachin

冷凍学会誌冷凍学会
9月号

H24FY

H24.09 数シミュレーション技
術の光学計測による検
証と航空エンジン燃焼器

ヘの

Numerical S加dy of
ConlU宮ate Heat
Transfer ln plN-FIN

Chヨnnels Based on

Lar宮e-Ed. simU1ヨUon
Data

EXP6rim6ntal and
Numerical study on the
Convecuve heat

hansf6r 8nd pr6S5Ur.

10ss in rθCt丑n宮Ular duct5
With inclined pin十n on a

6ndwa11Wa

H24.10

主催者

ISUAAAT

H24FY H25予

会社略 頭者

大石

Computauon Bege11HOUS
al Thermal

Sciences,

4 (3):271-

2肌(2012)

共著者

田中望

ASME

Joumal of

En宮in6引ln宮
十or Gas

Turbln6 ヨnd

Power

MH【

発表分
類A

1.査読
のある
原著論
文

森合秀樹

発表分
類B

.口

発表あ
り

ASME

MHI

発分
類C

2.国際

石

MHI

小田豊
三宅明

3.総説、 2.口頭
解説、発表な
著書 し

.口頭1.

のある発表な
原著論 し

.口頭1.

のある発表な
原著諭

石 小田
三宅明
始田祐

1.国内

2.国際

2.国際

17/19

Ξ宅明



年度

H15FY

日付

H15.10

環適応型小型

H15FY

発表目

環応型小型機用工
ンジンの研究開発につい
て

環応型小型
用エンジンの研究開発

H16FY

H16.01

空機用エンジン研究開発の成果発表りスト(3)
エンジンシステム技術a/2)

H16.10

H16Fr

学会名称

飛行機シン
ポジウム

第14回将 用エンシンに

向けた研究開発 送技術シ
ンポジウム

ロータダイナミックス機能 2004
の航空エンジンの設ヘMscsof
の適用 tware vpD

Conference

ISABE2005

(17仙
Internaゼ0nal

Symposium
0n

Airbreaulih宮
En毎ne6)

平 17年度
海外貿易会

(航空機)

18/19

H16.11

H17Fr

主催者

日本空宇
宙学会

H17.09

術

H17FY

Rosoarch and

Tochn010宮y Developmont

in JaPヨn6S6

Environmenta11y
Compaub16 En宮ino for
Sma11 AirC門什 Project

日本
術協会

会社略

IHI

H18.02

H18FY

頭著者

満岡次郎

ATEO(財) IHI

送技術
研究センター

IHI

INTRODUCTION of

Aero-Erl'ine & space
Opera甘ons oHHI

H18.04

エムエスシー 1HI

ソフトウエア
株式会社

満岡次

原動機・日本航空宇ReS巳ヨrch きnd

T8Chn010宮yDevelopment宇宙推進宙学会
演会ノ"Asianin Japane6e
JointEnvironmenta11y

Compaub16 Conferenco

0n

Propulsion
ヨnd poW6r

2006

エコエンシンロシェクト第4回国 JAXA
における最新の開発状旅客機・ク
}兄一JAXAとの連ーリーンエンジ

、

環応型小型航空機石川島播磨石川島播磨
用エンジン」(小型エコプ技報「環境適技報告
ロジェクト)ーエンジンシス応型小型航(第47巻3号

空機用エン 9月号)テム技術
ジン研究開

ロジェクト研石川島
技報

共者

H19FY

AIAA

山栄

発表
類A

3.総説、
解説、
著

3.総説、
解説、

書

5.口頭
発表の

H19FY

H19.07

発分発分
類B 類C

1.口頭 1.国内
発あ
り

2口頭 1.国内
発表な
し

1.口頭 1.国内
発表あ
り

IHI

本田達人

H19.09

日本空宇
宙工業会

H19FY

船渡川治

H19FY

H19.09

IHI

H19FY

13

H19.09

小型エコ
総括

5.口頭
発表の
み

IHI

船川治

14

H19FY

H19.09

1.国内

1.口頭 1.国内
発表あ
り

1.口頭 2.国際
発表あ
り

'用型小型空機温学会
用エンジン(小型エコエン
フンの

巻頭言環応型小型石川島播
航空機用エンジン研究開技報
発(小型エコプロジェク

に

用型小型
用エンジン研究開発(エ
コエンジンプロジエト
動的退を用した口ー
タダイナミクス解析

1.査読
のある
原著諭
文

H19FY

15

藤

H19.09

16

司

H19FY

H19.10

IHI

17

H19FY

5.口頭
発表の
み

H19.10

IHI

石川島播 IHI

技報告
(第47巻3号
9

温学試誌 IHI
(H19年9月

石川島播 IHI

技報告
(第47巻3号

日本カスター 1HI
ビン学会

エムエスシー1HI

ソフトウエア

H19FY

山栄道

1.口頭
発表あ
り

H19.10

2.査読
のない
原著諭
文

エコエンジンロジエクト
パ才、ル展示

ジェットエンジン開発ヘの
CAD/CAEの適用と効果

エコエンジンロシェクト
バネル展示

2.国際

藤村司

H 19.1 1 山本政

第35回定期
講演会

MSC

S0什War.'S

2007 VPD

Conf6re"CO

CEATEC

JAPAN

第35回
CAD/CAE研
0、^

2007

(!nternationa
I conferen06

On hi区h
P0げ0巾ヨnce
Computl'n宮,ne
twarkin宮.

Storag6, and

1.口頭
発表あ
り

2.国際

山栄道

大芳則
池田治

5.口頭
発表の
み

3.総説、
、

著婁

2.国際

山栄道

1.口頭
発表あ
り

2口頭
発表な
し

村司
山本政彦

CEATEC

JAPAN 実施
^

日本設計工 !HI

学会

IHIIEEE

辺之

2

2.国際

際

山本政

山栄道

2国際

3.総説、 2.ロ
発表な解説、

著書 し

3.総説、 2.口頭
説、発表な

し

3.総説、 2口頭
発表な説、

書 し

5.口頭 1.口頭
発表の発表あ

ι

1.口頭5.口頭
発表の発表あ

り

3.総説、 口頭
解説、発表な

し

1.口頭5.口頭
発表の発表あ

3.総説、 .口頭
説、発表な

し

1.国内

IHI

近洋介

n u l

山政

1.国内

2.国際

池田修治

内

山本政

1.国内



NO.

18

年度

H19FY

19

日付

H19.1 1

H19FY

20

境適応型小型航空機用エンジン研究開発の成果発表りスト(3)
エンジンシステム技術(2/2)

21

学会名称主催者発表目

エコエンジンロジェクト文科学'文部科学' 1HI
航空科学委の現状と今後の課
^

U1ゼmat8 L0ヨd capabiliw lnternauona!日本カスター 1HI
OfBolt6d Joint U5ed in Gas Turbin0 ビン学会
Aircra什 Gas Turbino ConEross

2007TO 0En 'nes

エコエンジンロジェクト EnEine田S'麟ジエイ IHI

C010門(りウルーロードの概要(仮題)

用型小型空機IH1 文報 IH1技報 IHI

用エンジン」(小型エコプ第41巻1号
ロジエクト)-En面胎

Stem Techn010
IHIMCSComparlson betw.8n

S0什War6SOL40o and soU29 in

Nonlinor Transi6nt

Rotor namicsAnヨ1
エムエスシー 1HI非線形動現象におけ

る口ータダイナミクスオプ ソフトウエア
株式会社ションの検証

東京大学航空宇宙機 IHI

ジェットエンジン

H19FY

H19.12

H19FY

H20.01

H19FY

H20.02

H20FY

H20.02

近洋介

H20Fr

H20.10

MSC

S0什Wヨr6

Rotordynami
SIS CS

MSC

SO"Yar6'S

Teohn010Ey
US6rs' Da

東大学機
械工学科3年
冬季
航空宇宙機

..

東芝一1川技エンジン分野におけ
^

る口ー ミス
ICAF 2009Fa甘ΞUe Lif6 Pr6dicuon
NauonalOf sm811 Notch6d Ti-
R.vlew6A卜4V baS6d on th.

Theo ofcriuc01

非線形過渡応答解に MSC

おける接触部分のモデ S0什War6

ル化の検 2009 Virtual

Product

Developmont
Conferrenc.

環用型小型航機日本機学
2009年^

用エンジン研究開発(エ ^

コエンジンプロジェト
用型小型空機平 21年度 SJAC

用エンジンの概要と第2回素材専
ジェットエンジンの造材門家委員会

釘こついて

MD Nashan による不 2011 MSC.

定振動解析 S0什Wヨr6

U66r5 Dヨ

ASMEDevelopm6nt of Lif6
Turbo EXPOPr6dicuon Method of

Turbine Blad6 Using th6
Theo ofcmical

19/19

H20.12

H20Fr

H20FY

会社略

H21.02

H21.05

H21FY

筆頭著者

川治

28

田人

篠崎正治
黒木博史

エムエスシー 1HI

ソフトウエア
式厶

IHIASME

IHI

H21.06

鳥越雅

5.口頭
の

3.総
解説、
著書

5.口頭
発表の
み

29

共者

山栄道

H21FY 山栄道

山

1.口頭

2口頭
発表な
し

1.口頭
発表あ
り

H21FY

30

池田修治

発表
類A

5.口頭
発表の

5.口頭
発表の

H21.09

黒木史
篠崎正治
大竹泰弘

栄道

藤村司

31

H23FY

H21.09

1.口頭 1.内
発表あ
L

1.口頭 1.国内
発表あ
り

1.口頭 1.国内
発あ
ι

1.口頭 2国際
発表あ
り

発分発分
類B 類C

1.口頭 1.国内
発表あ

1.口頭 2.国際
発表あ
り

2.口頭 1.国内
発表な
し

2.口頭 2.国際
発表な
し

1.口頭 2.国際
発表あ
り

1.口頭 1.国内
発表あ
り

1.口頭 1.国内
発表あ
り

1.国内

2国際

本田人

H24FY

H23.06

大芳則
池田

IHI

Iinternauonヨ11HI

Commi廿00

0n

AeronaUゼC81

エムエスシー【HI

ソフトウェア
株式会社

近藤洋介

本田達人

3.総説、
解説、

3.総説、
解

書

5.口頭
発表の

H24.06 中原也

藤 司

5.口頭

発表の
み

5.口頭
の

み

5.口頭
発表の
み

5.口頭
発表の
み

本田'人

山下洋一

1.国内

5.口頭
発表の
み

5.口頭
の

み

学 IHI日
会

2
5 

2
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２．分科会における説明資料 
次ページより、プロジェクト推進・実施者が、分科会においてプロジェクト

を説明する際に使用した資料を示す。 
 
 
 
 
 



経済産業省

航空機・宇宙産業イノベーションプログラム

環境適応型小型航空機用エンジン研究開発
(エコエンジンプロジェクト)
事後評価分科会説明資料

ープロジェクトの概要説明資料一
(公洞)

内容

第1章:事業の位置付け・必要性について

第2車:研究開発マネジメント1こついて

「環境適応型小型航空機用エンジン研究開発
(事後評価)分科会(第1回)

資料6- 1

ν25

fukudaayk
テキストボックス



事業の位置付け・必要性について

[亟]

2125

ん←1-弟1早 .
.1



・世界の航空需要は今後順調な伸びの予想。エアライン競争激化により、エンジンには
今後もより厳しい局性能化・低コスト化ヘの要求

さらに、社会的要請として省エネルギー/環境適合性ヘの対応が必須

これまでの国際共同開発経験等をべースに、我が国主導の完成機開発が見込める
小型航空機分野(50席機クラス)の研究開発

研究開発の概要

本研究開発は、次世代の「環境に優しく高性能。低コスト」の小型航空機用エンジンの実
用化を目指し、その実現に要する個別要素技術と局度なシテムインテグレーション技
術の確立を行うものである

目的 [亟コ

環境適応型小型航空機用エンジン
(通称;小型エコエンジン)

3125



・本研究開発は全体10年間、3つのフェーズで構成。

・原課は、経済産業省
製造産業局航空機武器宇宙産業課、ならびに産業技術環境局研究開発課

研究開発の概要

2003年度

第1期 F/S
委託事業

(1年)

^

2004~2006年度

四田U

研究開発計画

第2期要素技術開発
助成事業(助成率2/3)

(3年)'中間評価

2006年6月

^

2007~2012年度

1ル
第3期エンジン技

助成事業(助成率1/2)

(4年)才(6年)

巨亜コ

本研究開発

4125

開発

実開発

'事後評価



第1期FS成果

.100席以下のりージョナル・ジェット機需要は、今後20年間で現在の約3倍に増加。
その中で、50席機需要は今後も堅調に推移する見込み

・既存50席機用エンジンは、競合機種が少なく、かつ1990年代の旧型エンジンで構成
・代替需要を含めて、2010年代半ぱ以降、世界で2000機以上の需要が期待

20 40~59席リージョナルジェ外機
CF34.10E(Embraer19の. CF34-10A

北米・欧州での実綾及ぴ需要予想
TAY、650(Fokker70/10の

.
SaM146

実績Cコにつ沌

研究開の概要 公^ 目標とする小型航空機用エンジン

CF34・3A(cha11enger60D

.

CF34-8C5(CRJ90の.

CF34-8CI(CRJ70の.

.:既存

0:開発中

0

1980 1985 1990 1995 2000 2005

年代年代
<市場予想結果><小型機エンジン開発履歴>

<将来的に着実な市場の見込める次世代50席機用エンジンを目標に研究開発>

AE3007A

1970年代の

技術をぺース
にしたエンジン

.

145)

.
P圦1306B(32幻ET)

5125
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市場二ーズ
エアライン競争激化に伴う、

エンジン局性能化・低コスト化
・低燃費化
・低取得費化直接運航費用低減
・低整備費化

研究開発の要

直接運費用低減技術

シンプル・高性能化設計技術

高負荷高効率設計
段数削減・部品点数削減

主要研究開発テーマ

社会二ーズ
厳格化する国際航空環境基準ヘ⑳対応
・NOX排出物規制
・空港騒音規制

省エネ・地球温暖化対策ヘの対応

・局効率化/C02排出削減

インテリジェント化技術

整備費用低減のための
ヘルスモニタリング

個別要素技

1期FS

[亟コ

エンジンシステム技術

のシステム統合技(インテグレーション技術)
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低騒音化技術

シンプル構造で低騒音化
,,11

沌卿

低NOX化技術

シンプル構造で低NOX化

J

黙
武



1.事業の位付け・必要性について(1)NED0の事業としての妥当性

NED0が関与する恵義

以下の観点より、NED0の関与が必要

(1)開発費が膨大かつ投資回収期間が極めて長いという、航空機用エンジン事業の
特有の「事業りスク」を伴う。10年先の市場投入に向けた技術開発である

(2)これに加え、競争力強化に向けた数々の技術的挑戦を伴うため民間企業では抱
えきれない大きな開発りスクを伴う

経済性と環境適応性を両丘して向上させる革新的要素技術の確立

完成機開発能力の獲得を目指す、高度なインテグレーション技術の確立

(3)成果は極めて広範囲な産業分野に波及可能であり、我が国の産業技術の発展が
期待できるとともに航空機用エンジンの熱効率を大幅に改善し、国策である石油
消費量削減ならびに地球温暖化対策に頁献する

一墾竺」^

巨亜]
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業の位付け・必要性について(1)NED0の事業としての妥当性

実施の効果

(1)市場性と省エネルギー効果

・代替需要を含め、2010年代半ぱ以降の20年間で約2000機、約5000億円の市場
(50席クラス機の市場の50%獲得を想定)

・中大型機用、派生型機用エンジンへの技術波及が可能で、市場性はさらに増加

.省エネルギー効果は、原油換算で年間11万kK@2024年)~38万kl(@2034年)

(2)我が国の航空機用エンジン産業の発展

・本研究開発では、世界に先駆けて小型航空機用エンジンの市場二ーズを調査し、
競争力ある要素技術、インテグレーション技術を開発

・所期の成果を収めることにより、民間機用エンジン国際共同開発における我が国の
高付加価値部位ヘの参画機会・シェアの一層の拡大、さらに、現在欧米大手だけが
実現のエンジンインテグレータへのステップアップ

(3)周辺産業分野ヘの技術波及

・産業用ガスタービンエンジンへの直接的な技術波及が可能

・環境適合技術は、産業プラントの低騒音/低公害化に寄与

一墾連上到

[亟ヨ
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1.事業の位付け・必要性について(1)NED0の事業としての妥当性

事業の背景および国内外の研究開発の動向

昨今の民間機用エンジン国際共同開発に.おける我が国の高度部位ヘの参画とシェア
拡大。また、これまでの開発経験の蓄積により、我が国が完成機開発能力を獲得する
段階の到来

新しい技術を適用した次世代エンジンの開発により、2010年代半ぱ以降に立ち上がる
50席機エンジン市場獲得の可能性

国際民間航空機関(1CAO)では、世界の民間航空に対して、NOX排出については200
4年から、空港騒音については2006年から、それぞれ従来より厳しい新基準値を適用。
今後も基準は強化される予想。また、地球温暖化対策としても重要

・欧米において、環境適合技術を重点にエンジン研究開発プロジェクトが推進されている。
国内では、ESPRプロジェクトが2003年度に終了。成果を本研究開発ヘ継承

UEETプロジェクト(米)

海外

ヒ墜堕二^

国内

EEFAEプロジェクト(欧)

1999-2007

2000~2005

ESPRプロジェクト

UEEr

EEFAE

ESPR

公開

1999~2003

Ultra E仟ici8nt Engine T8Chn010Ry (NASA, GE,ボーイング,ロールスロイス等参力U)
E怖oiont ond Environment.11y Fri.ndly Aero EnEinB (ロールスロイス,スネクマ, MTU等参カロ)

;環境適合型次世代超音速推進システムの研究開発(1HI、KHI、MHI、GE、RR、UTC、スネクマ等参カロ)

世界水準の
基技術成果を

継承・発展

Cleanskyプロジェクト(欧)

「本研究開発」
環境適応型

小型航空機用エンジン研究開発

2008~2013

9125



1.事業の位置付け・必要性について(1)NED0の事業としての妥当性

事業の目的・位置付け

目的
小型航空機用エンジン実用化に向け、兢.争力を有する差別化要素技術とそのインテグ
レーション技術の構築を図るべく、以下の目的を設定(基本計画抜粋)

従来の航空機用エンジン技術の延長線上から飛躍的に進んだ技術を適用する
ことにより、エネルギー使用効率を大幅に向上し、かつ低コストで環境対策に優
れた次世代小型航空機用エンジンの実用化に向けた技術を開発する

政策的位置付け
本研究開発は、我が国航空機産業の基盤技術力の強化を目標とした、経済産業省
「航空機・宇宙産業イノベーションプログラム」のもとに実施

総合科学技術会議「科学技術基本計画一分野別推進戦略」の「ネ土会基盤分野」におけ
る戦略重点科学技術「新需要対応航空機国産技術」の位置付け
「地球温暖化対策推進大綱」の「舟亢空のエネルギー消費効率向上」と、このための
「新技術の開発の推進」に頁献
「技術マップ2010」の「エンジン要素技術」および「全機開発技術」の位置付け

一竺竺^

[亟]
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1.事業の位置付け・必要性について(1)NED0の事業としての妥当性

航空機・宇宙産業イノベーションプログラムでの位置付け

今後、市場規模の拡大が見込まれるとともに、その先端的な部品、材料、システム技術の波及効
果を通じて我が国製造業全体の高度化をもたらし、また安全保障上の重要な基盤である航空機
産業に関連する技術開発を積極的に推進する。

大きな技術波及効果によって環境をはじめ、情報、材料等の分野に高付加価値を生み出す航空
機関連技術につぃて、材料・構造・システム関連等の中核的要素技力を一層強化・保持すると
ともに、機体及ぴエンジンの完成機関連技を強化する。

研究開発内容

【プロジェクト】
1.航空機関

(広く産業技術を対象とした研究開発であって航空機関連技術にも裡益するものを含む)

(フ)環境適応型小型航空機用エンジン研究開発(運営費交付金)
①要

エネルギー需給構造の高度化を図る観点から行うものであり、エネルギー使用効率を大
幅に向上し、環境対策にも優れた次世代の小型航空機用エンジンの開発にとって重要な
要素技の研究開を行う。

②技術目及び達成時期
2010年度までに、エネルギー使用効率を大幅に向上する構造設計技、騒音、NOX
等の環境負荷対応に優れた環境対策技術、インテグレーション技術、高バイパス比化等
の性能化技術といった要素技術の研究開発・実証を行う。

一墾竺^
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. 業の位置付け・必要性について(1)NED0の事業としての妥当性

技術 マソプ(空機分野)上の位置付け
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第2章 研究開発マネジメント1こついて

[亟ヨ

13125



2.研究開発マネジメンNこついて

事業の目標
全体目標
2012年度(平成24年度)までに、
①エネルギー使用効率を大幅に向上する構造設計技術(シンプル化技術)
②騒音、N山等の環境負荷対応に優れた環境対策技術
③予知的へルスモニタリング等のインテリジェント化技術
④局効率要素設計技術等の局性能化技術といった要素技術を開発するとともに

それらを取り入れた小型航空機用エンジンの全機インテグレーションを目指す
各期の目標

第1期

エンジンシステムの概念・仕

様、技術課題・目標、技術開
発計画の設定

(1)研究開発目の妥当性

エンソン

・盲軍,'用の氏減(エンジン寄与分)

現在運航されている同クラス小型航空機用エンジンと比較して、
エンジン寄与分の直接運航費用を15%低減可能なエンジン仕様であること

.1空j立適応の向上

ICA0規制値(2006年適用)に対して、-20dBの低騒音化

第2期

要素技術の確立。エンジン仕
様目標値を満足することが見
込める目標エンジンの基本設
計の完了

「畢系辰雇1^規術Ⅲ直(2004年適用)に対して、-50%の低NOX化

公開

第3期

コアエンジン要素技術実証の
ための試作試及び目標エン
ジンのインテグレージョン設言十

等の実施による目標値達成の
見通しを得る

本分科会で評価いただく囲

14125



2.研究開発マネジメント1こついて(1)研究開発目標の妥当性

目標設定と根拠

直接運航費用の低減

研究開発目標

運航されている同クラス小型空機用
エンジンと比較して、エンジン寄与分
の直接運航費用を15%低減

(2) 環境適応性の向上

設定根拠

直接運航費用は年0.5%低下傾向

10年後の市場投入時には現行機種の10%低減が必要

→競争力確保のため5%上積みし、15%低減を目標

ICA0規制値(2006年適用)に対して、
-20dBの低騒音化

事業原簿 Ⅱ一3

'踊

ICA0規制値(2004年適用)に対して、
-50%の低NOX化

15125
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ICA0の騒音規制はこの10年
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2.研究開発マネジメント1こついて(1)研究開発目標の妥当性

研究開発の内容(研究開発体系)

第2期の要素研究開発成果を基に、第3期ではインテグレーション技術の獲得に注力
要素実証については、,青勢変化に対応し、圧縮機及び燃焼器に絞り込み

①直;妾'費用低技

(ア)シンプル・高性能化設計技術

a.ファン部

b.圧縮機部

C.タービン部

(イ)インテリジェント化技術

②境適応技術

(ア)シンプル低騒音化技術

(イ)シンプル低NOX燃焼技術

③エンジンシステム技術

(ア)目標エンジン基本設計

(イ)潜在顧客の二ーズ調査

(ウ)技術動向調査

一墾竺_^

2

小環
型境
航適

巨亜]

1インテグレーション技開発

ア)エンジンシステム特向上技

a.全シテムエンジン
=

b.関連要素実証
<圧縮機>
<燃焼器>

(イ)

()耐売

^,

3

ノ.

②市場・技術動向調査

口化

16125
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2.研究開マネジメントについて(2)研究開発計画の妥当性

研究開発計画および開発費
第3期は、1/'2助成で研究開発を実施。(第1期:委託、第2期:2/'3助成)

実施内容

第1

・フィージビリティスタディー

第2期
・直接運航費用低減技術
・環境適応技術
・エンジンシステム技術

第3期

インテグレーション技術開発

・エンジンシステム特性向上技術

・耐久性評価技術

・耐空適合化技術

市場・技術動向調査

・市動向調査

・技術動向調査

期毎総事業費(百万円)

助成費実(百万円)

期助成費(百万円)

(NED0研究管理費は除く。)

年度
2003

2004

^

2006

2007

20073月:中間評価結果等の指摘反
映及び第3期研究開発計画を変更

2008

業原簿

V

2009

Ⅱ一フ

2010

240

240

240

2010.3月:NED0技術委
第3期技術開発内容・目

2011

公開

フ,271

4,847

4β47

V

2012

1,96

会の議論を反映し、
・期間等を変更

備考

20卞1.12月:東日本大災の影
により第3期研究開発期間を変更

V

57 '

9,130

64

4,565

61 56 20,

16,642

9,652

9,652
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2.研究開発マネジメンNこついて(1)研究開発目標の妥当性

研究開発の内容一第3期研究開発一

ンーレ^t ン

エンジンシステム特性向上技術

t スームエン゛'ン

第2期仕様デモエンジン設計/燃費重視仕様エンジン設計
設言十確言忍/製造工手呈確二忍

事業原簿 Ⅱ一14

耐久性評価技箭
(材料データペース》

関連要^

ファン、圧縮機、燃焼器

[亟ヨ

型式承認を支える基盤技

耐空性適合化技術
(解析技術⑳検証)
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2.研究開発マネジメント1こついて(3)研究開発実施の事業体制の妥当性

研究開発の実施体制一事業者の研究開発の分担一

エンジン用燃焼器は第2期終了時急速混合形態が選定されたが、.,"コメント
受けて、部分希薄及び部分過濃形態についても、総合評価用燃焼器として、研究継続

共同研究者実施者
第3期研究開発項目

ESPR組合 dAXA 大学等dAECMHIKHIIHI

インテグレーション技術開発

エンジンシステム特性向上技術

00全体システムエンジン実証 0

関連要素実証

フアン

圧縮機

()急速混合エンジン用 0
燃器

試験総合評価0部分過濃0部分希総合評用

耐久性評価技

耐空性適合化技術

市場・技術動向調査

00市場動向調査

技動向調査 0

大学共同研究先.東京大学、早稲田大学、群馬大学、京都大学、大阪大学、九州工業大学

豆一19

公開
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研究開発マネジメント1こついて(3)研究開発実施の事業体制の妥当性

研究開発の運営管理体制一 NED0の役割 ^

》外部有識者で構成されるNED0技術委員会を運営し、市場・技術動向および研究開
発の進捗状況に応じた課題を抽出。外部有識者の恵見を踏まえ、柔軟に基本計画及
び実施方針の見直し、および、開発成果創出促進制度の活用を判断

》事業化能力を有する株式会社IH1を幹事会社に選定し、実用化を晩んだプロジェクト運
営を実施 終済産業省

NEDO

幹事会社(ⅡⅡ)

日本空機
エンジン^^

エンジン仕様
個別研究目標
市場調査要求等

・運営委員会とりまとめ(事務局)
・事業企画とりまとめ
・エンジンシステム検討
・研究目示設定・進捗管理

江D0技術委

事業原簿

ーーーーーーー'ーー"ーーーー

.東京理科大学:

九州工大学

早稲田大学

群馬大学

東京大学
1-ーーーーーーーーーーーーーー,

共同研究

'

,ーーーーーーー

燃焼器
評価審査会(第2期)

Ⅱ一23

進捗・結果確認

20125

ⅡⅡ

研究開発運営委員会

[亟]

,一三菱重工業川崎重工業

,^^^^^^^^^^^^^^^^^

ι

実施者問の運用面
調整・推進

^^^^^^^^^^^^^^^^^

・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・・ JA>くA ・・・・・・・・・
共同研究 L、、、.,、、、、J ESPR組合

技術検討会

燃焼器連絡会(第2期)
燃焼器技術委員会(第3期)

ESPR組合

京都大学

大販大学

電力中央研究所

牙究朗発分哲

超音速輸送機用推進システム技術研究組合
JAXA:宇宙航空研究開発機構

市場調査小委員会

会

ー
ー
ー
.
ー
ー
;



2.研究開マネジメント1こついて(3)研究開発実施・の事業体制の妥当性

研究の運営管理

実施体制内に以下の委員会を設置し、有識者による研究開発の進捗状況・成果の
審査や実施者間の研究調整をきめ細力K実施

N0 会議名称

NED0技術委員会

2 研究開発運営委員会

3 市場調査小委員会

4 技術検討会(第2期)

5 燃焼器連絡会(第2期)
燃焼器技術委員会(第3期)

^
査会'-2^令' ESPR ,6 '亀、

その他、NED0による四半期ごとの進捗フォローを実施

1回/3ケι司

担当

NEDO

毎月
1回/'3ケ月

2ν25

[玉亜コ

研究進捗状況の確認、調整

燃焼器評価試験に関わる事項についての調整
有識者による燃焼器試験結果の技術的レビュ

1こよる,,、, 、レヒユ.の=

IHI

(幹事会社)
IHI

(幹事会ネ土)
IHI

(幹事会ネ士)
ESPR組合

開催頻度

ヨ回/年

2N⑧回/年

事業原簿Ⅱ一23

実施内容

外部有識者による、研究開発の重要事項(研究
開発計画、進捗状況、成果等)の審:、助言

実施者間の運用面の調整

市場性に関わる事項についての調整昌回/年



2.研究開発マネジメント1こついて 2(4)研究開発の実用化・事業化に向けたマネジメントの妥

実用化、事業化に向けたマネジメント

当該研究開発に係る試作品(デモエンジン)を作製すること開発技術の実用化

=成果の実用化戦略=

》市場・技術動向および研究開発の進捗状況に応じた課題を抽出。外部有識者
の恵見を踏まえ、柔軟に基本計画及び実施方針の見直し、および、開発成果
創出促進制度の活用を判断し、運営した。
・燃料高沸に対応するために、計画変更を判断し、エンジンを試作するために優先度の高いコアエ
ンジン要素実証(貝体的には、圧縮機および燃焼器)およびシステムインテグレーション技術に焦
点を絞り研究開発を推進

・実用化に向けて、優先度の高い圧縮機、燃焼器および低コスト化1こ貢献する研究に対しては、実
施内容を精査の上、開発成果創出促進制度(1日:加速財源)を活用

=知財マネジメント=

》国際舞台で差別化できる技術については、早期の特許化に留恵した。
但し、製造プロセス等の秘匿化が必要な技術については特許化しないものとし
た。

》知財戦略とバランスさせながら、成果発表、論文発表を実施した。

事業原簿 証一26

公開

22125



2.研究開発マネジメンNこついて 2(5)情勢化ヘの対等

中間評価結果ヘの対応

「テーマの一部を速」、「計画を一部変更し実施」との評価。下記は、主な指摘事項にする対応。

(下,は、「」1、る

・第3期研究開発においても、技術向調査、市場調査
を密に行った。特にエアラインとのクロストークでは、詳
細設計フェーズにおける整備向上に向けた報交換
を実施した。

・技術動向調査や市場調査により、外部環境動向の把
握に努め、必要に応じ、目標設定、開発夕ーゲット、開発
スケジュールについては、柔軟に対応した。

・市場調査、エアラインとのクロストークは頻繁に行い、
市場に受け入れられる製品開発に努めて欲しい。

・将来の航空機用燃料の動向を念頭に置きつつエンジ
ン開発をしていくことが望ましい。

・必要に応じ、目標設定、開発夕ーゲット、開発スケ
ジュールについては、柔軟に対応することが必要。

・現時点で計画能力以上を設計の中に織り込む必要性
は無いと考えるが、将来的には推力増大ヘの対応を望
む。

・日本独自材料とての先進単結晶材夕ービン翼製造技
術、耐熱コーティング技術、LFW接合技術等の基礎技
術を、関係研究機関の協力を得て、効率的に開発、検
証することが必要

事業原簿Ⅱ一32

巨亜ヨ

・先進単結晶材夕ービン翼製造技術、耐熱コーティング
技術、LFW接合技術等の基礎技術については、例えぱ、
単結晶材については、NIMSと共同研究し、加速により

゛の立JAXAヘ又義二i下での岬゛
=,,

幽

請す亙等、適切な体制⑳下、実施した。研究開発期間中
は、適切な関係機関(JAXA及ぴ大学)の協力を得て効
率化を図る努力を継続した。その他、ナノ部成果である
レーザーCVDを用いた低コスト・サーマル1ゞ_t』アコサティ

ング技術の適用見極めを加速により検討を行い、関係
推進部との連携も積極的に行った。

23125



2.研究開発マネジメンNこついて 2(5)情勢変化ヘの対応等

第3期主要研究開発内容の変更

のヒ

燃料価格騰、環対応識
のまり1こより燃費視に変化

4
170$1bbl

ロジエウト開始当初0.8$ノガロン

=34$1bbl

1,"卑1月1"'卑1月1",年1月1卯ユ年1月^5年1月 lm.卑1月之D"卑1月101'年1月即17卑1月

.

・圧縮機圧力比をアップして更なる低費化
・高圧力化でしくなる低NOX化技術の更なる向上

一墾竺^

0

内の

圧機、焼器のコアエンジン要素
の技術開発に注力

⇔日本独の技術を用し、軸流
圧縮機として、世界トップレベルの
高圧力比化、NOX低減を両立しつつ、
低コスト化に献

圧縮機

燃費重視のエンジ
ヘ仕様変更を実施
、、、、、ー、、、

公開

燃焼器

''

アニュラ燃焼譽 JAXA 焼器 設備
24/25

f
(
ハ
ロ
雫
＼
竺
悠
坦
菜
製



2.研究開発マネジメンNこついて 2(5)情勢変化ヘの対応等

低燃費重視仕様の高圧力比化に
より、第2期の燃焼器入口条件より
もNOX低減の条件が厳しくなる。こ
のため、目標を変更せずに低NOX
性能を実現させるための条件把握
が課題

出に進

低燃費重視仕様の高圧力比化さ
せるため、高圧圧縮機の段数を増
す必要がある。この結果、高圧圧縮
機の後段の翼高が更に低くなり、圧
縮機ケースと動翼のクリアランスの

影響をより受けるため、高圧力比化
に対応したディフューザパッセージ
動堤のクリアランスの影響把握が課
題

低燃費重視仕様の高圧力比化によ
る、高圧圧縮機の段数増等、直接運
航費用削減のためには、更なるコス
ト削減が必要がある。
従来の機械加工は、高価な材料を

切粉として廃却、高精度が求められ
るため、加工時間がかかるため、新
たな製造技術の開発が課題

旧:加

低燃"重視仕様の高圧力比化ヘの対応と低N
OX性能を両立させるため、第2期で開発した日
本独自の急速混合燃焼器のスワラー部と燃焼
器の希釈空気投入方法のチューニングに関する
試験を実施し、高圧力条件下での設計データを
取得した

(件名:高圧力比化対応急速混合燃焼器の成立
性評価)

高圧圧縮機の後段に適用するディフューザ
パッセージ動堤(特許申請)のクリアランスの影
響を部分段りグにより確認した
(件名:低燃費化対応高圧圧縮機の性能比較
データ取得、評価)

のす

一墾竺^

燃費重視仕様条件で、シングルセクタ、マ
ルチセクタの高圧燃焼試験を実施し、NOX
排出特性に関するデータを取得。燃費重視
仕様下においても低NOX目標値達成に目途
をつけ、最終的には、要素実証試験による
目標達成に貢献

低コスト製造技術として、金射出成型技術に
つぃて、静翼を対象に試作を行い、適用を評
価した
(件名:圧縮機低コスト化製造技術の評価)

[亟]

燃費重視仕様エンジンの9段圧縮機のTRL
5試験ヘ向けて、後段2段に適用のディ
フューザパッセージ動翼のクリアランスに対
する有効性を確認し、高圧力比化高圧圧縮
機の安定作動に寄与

圧縮機静翼ヘ適用し、金射出成型に成
功。低コスト製造技術としての有効を確
認し、終的には、ボルト形状を含む複雑
な可変静翼の試作に成功

25125



経済産業省

航空機・宇宙産業イノベーションプログラム

環境適応型小型航空機用エンジン研究開発
(エコエンジンプロジェクト)

事後評価分科会説明資料
ープロジェクトの概要説明資料一

(公開)

内容

「環境適応型小型航空機用エンジン研究開発」
(事後評価)分科会(第1回)

資料6-2

弟3阜

弟4車

研究開発成果

実用化・事業化に向けての見通し

および取り組みについて
ν14



第3章 研究開発成果について

公開

2門4

制
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3.研究開発成果について

目標と達成状況

(1 )

(1)目標の達成度と成果の意義

直接運航費用の
低減

運航されている同クラス小型航
空機用エンジンと比較して、エン
ジン寄与分の直接運航費用を1

5%低減

目標

(2)
環境適応性の

向上

成果

》第2期研究開発成果、関連要素実証、耐久性評価技
術および耐空性適合化技術で得られた成果を全体シス
テムエンジン実証ヘ反映することにより、同クラス小型
航空機用エンジンと比較して、エンジン寄与分の直接
運航費用を17.5%低減を達成
》コスト/認証を踏まえた設計/解析技術およぴデータ
の獲得により、国際共同開発の場での役割拡大に大き
く貢献

》本プロジェクトで開発した我が国独自のノッチノズルと
ESPRで開発したインターナルミキサー技術を採用す
ることにより、1CA0規制値(2006年適用)に対して、-2
0.5dBの低騒音化を達成した

》ノッチノズルは、推カロスの点で他の技術に比ベ優
位性が見込まれ、付加価値の高い技術
》欧米との競争力を確保するため、国際特許を取得し
た

》裳が国独自コンセプトの低NOX燃焼器を開発し、低N
OX特を実証、目標を上回る一50.5%の低NOX化を
達成するとともに、低コスト化で直接運航費用低減にも
寄与した。

》欧米との競争力を確保するため、国際特許を取得し
た

◎大幅達成、0達成、△ほぼ達成、 X未達

ICA0規制値(2006年適用)に対
して、-20dBの低騒音化

事業原簿Ⅲ一3,8

ICA0規制値(2004年適用)に対
して、-50%の低NOX化

[亟]

達成度

0

0

0

3n4



3.研究開発成果について

事業全体の成果(概要)

第2期研究開発成果、関連要素実証、耐久性評価技術および耐空性適合化技術で得られた成果を
全体システムエンジン実証ヘ反映し、目標を達成するとともに競争力のある技術を獲得
オープン/クローズ戦略に基づく、特許化を積極的に実施

直接航費低減:-17.5%(目一15)
ファン、圧縮機、タービン等の高負荷高効率設計、段数削減・部品点数削減、低コスト製造技術

川目標の達成度と成果の意義

ゼロハブチリプレシオファン

我が国自のファン形態

低NOX化:-50.5 (目標一50 )

急速混合燃焼器

霊が国独自の燃焼形態
シンプル構造で低NO×/低コスト両立

事業原簿Ⅲ一3,8

^.

世界最小クラスの
負荷高効率軸流圧縮機

テ'イカーザーバウセージ郁 鋳造シミュレーション

高負荷反転夕ービン低コスト造技術

小型エンジン初の
高圧/低圧反転夕ービン

LFW:線形擦接合、MN:金属射出成型

低化:-20.5d (目

公開

LFW

MIM

目標エンジン

整備性を考慮した
エンジンシステム設計

低騒音ノッチノズル

我が国独自の低騒音デバイス
シンプル構造で低損失/低騒音両立

-20db)

4門4

、゙
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3.研究開発成果について

研究開発項目毎の成果(概要)一直接運航費用低減 ^

直接運航費用低減に必要な要素性能、設計/開発技術、製造技術等の課題を克服するため、
第2期研究開発成果、関連要素実証、耐久性評価技術および耐空性適合化技術で得られた成果を全
体システムエンジン実証ヘ反映。各要素毎の費用削減率で評価し、目標達成を確認

川目標の達成度と成果の意義

50

4.5

40

圧縮機試験で確認(TRL5)

3.5

30

翼枚数 4 、効率向上

25

2.0

15

05

0.0

更なる冷却効率向上形態を確認

改良設計効果をCFDで確認

目のダケトロス以下に低滅

EB-PVD施工方法を試験で確

試'により効を確認

雑形状ヘも適用可能に

フルアニュラ実証。験(T只L5)

圧機フ'りスク試作により確認

験により認

5門4

.

事業原簿 Ⅱ1 -117

DOC

巨画]

-1596'

CFD:computationalFluidDynamicS言十流体力学
EB-PVD:Electron Beam-physical vapor Deposition電子ビーム蒸着

ン

20

18

12

゛1d>'心二
＼゜ TRL:T.ohn010EyRθadin...LevelNASAの研究開発レベルの指標(TRL5:りグ試験実
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3.研究開発成果について

研究開発項目毎の成果(概要)一低NOX化

低燃費重視仕様の高圧力比化ヘの対応と低NOX性能を両立させる課題を克服し、日本独自技
術による低コストで低NOX目標を達成する燃焼器を開発
宇宙航空研究開発機構(JAXA)の大型燃焼試験設備を利用して燃焼器試験を実環境条件にお

いて実証し、目標を達成

(1)目標の達成度と成果の意義

TRL5

JAXA殿環状燃焼試験設備に搭載された

燃焼器供試体(フルアニュラ)

6114事業原簿Ⅲ一143

燃焼器供試体ライナ
(フルアニュラ)

低負荷燃焼時 高負荷条件

燃焼試験時の火炎(後方撮影画像)

[亟]

1.2

1.0

目標値上限

0.8

NOX

0.2

0.0

目標

最終結果

誰陸

巡

着陸

地上滑走

成果
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皿
凾
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識
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3.研究開発成果について

研究開発項目毎の成果(概要)一低騒音化 ^

将来予想される国際航空環境基準に対応できる低騒音化技術開発を課題とし、他の方式に比ベ、
シンプル構造かつ推カロスの少ない低騒音化ノッチノズルを開発
本研究開発で開発したノッチノズルとESPRプロジェクトで開発したインターナルミキサー技術を採

用することにより、目標を達成

川目標の達成度と成果の意義

旧ノツチ
(周方向6箇所)

放射角度

排気ノズル

改良ノッチ
(周方向18箇所、小型化)

7門4事業原簿 Ⅱ1 -101

小型エンジンによる実証試験の様子

排気ノズル形態

コモンノズル(インターナルミキサー付)

+改良ノッチノズル

ファンダクト^

巨亜ヨ

コモンノズル

インターナルミキサー

オソチ

騒音達成レベル

ICA0規制値一20dB

ソ瑜



3.研究開発成果について

研究開発項目毎の成果(概要)一耐久性評価技術 ^

航空エンジンに使用する材料は、強度や疲労等については独自のデータの取得が課題。
この課題を克服するために、寿命制限部品および高温部品について、材料特性取得試験等によ

リデータベース蓄積を図り、高温環境試験等の実施により耐久性を確認し、耐久性評価に関わる技
術を構築

(1)目標の達成度と成果の意義

INC0718Ti64

{FAN B恰dの (Hpc ca写e)

込＼
D一

1 宇

、、

^^^^^

二

器,1墜"1'゛,.,,
INC0718HS

{HPC 引iヨkstg36j

公開

・患粂

設計要求特性

0000000

0000000

000000

00000

LCF:低サイクル疲労、HCF:高サイクル疲労事業原簿 1Ⅱ一157

Inc0718DA

11-64

高強度鋼(シャフト材)

国産単結晶材

Haste110y x
{焼署ライナ}

〔四 噂コ

耐桝〔闘山

INC0718

【LPTcaS田

刑C0718DA

IHPTD山川

州C0718HS

(LPT0阿村

各材料の設計要求特性に対して、デモ
エンジン設計に必要なデータを取得で
き、材料DBをした。

8門4

、

国産単晶
(HPT Blade)

.',
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3.研究開成果について

研究開発項目毎の成果(概要)一耐空性適合化一

型式承認取得においてクリティカルな部位の機能について、モデル試験等に
より構造解析手法等耐空性適合化に関わる技術を構築。
型式承認取得に必要な解析技術を取得した。

コンテイメント技術

(1)目の達成度と成果の意義

異物吸込み(鳥)

ローターダイナミクス解析技術

寿命予測技術

モデル試験等

(ゼロハフ、ファン1こよる試験)

ケブラーファンケースのモデル試験によ
るコンテイメント試験

(鳥打ち込み試験)

アンバランスを模擬した回車云りグ試験
HPCの部分段りグ試験を活用

温度予測精度向上シール流量計測試験

疲労試験ダブテール疲労試験

成果

ケブラーファンケースのコンテイメント性について予測
技術を向上

事業原簿 Ⅱ1 -161

ケプラーファンケースのコンテイメント試験

.

^.

(吸込後のアンハ'ランスについては口一妙'イナミク
スの中で実施)

ロータ・ケースの接触のモデル化、空力的な 11
性の取込み等により、解析精度を向上。不
安定振動についても解析可能になった。

ゞ吟部

'開'ビ訊゛で松M

,,.

'蛋'と'面{'勢'で掃岨

点接触と面・面(線)接触のイメージ

,^

! 1

シール流量試験結果やキ牝'ティ内流動特性を
反映して温度予測度を向上、寿命予測技
術向上に寄与

ダプテール部の疲労寿命の予測度を向上

公開

9114

畑郎

達成度

型式承認取'におい
てクリティカルな部位

である口ータ、翼結合

部、圧縮機部につい
て、各々ロータ全
性、寿命予測、温度
予測等のデータをモ
デル試験を通じて取
得し検証を行うことで
各々解析技を構
した。

ロー"'イナミクス解析

上冶異

プレードケース間に
空力による剛性マト
リクスを設定

ダブフール

罵結合部の疲労試験(寿命予測)

片

下冶具

圧機部温度予測

写
、



3.研究開発成果について

特許出願数及び成果発表数
》国際舞台で差別化できる技術については、早期の特許化に留恵した。
但し、製造プロセス等の秘匿化が必要な技術については特許化しないものとした

》知財戦略とのバランスをとりながら、積極的に成果発表、論文発表を実施した。

・論文等誌上発表数

・特許出願数

・報道数

②知的財産権等の取得及ぴ(3)成果の普及

直接運航費用低減技術

環境適応技術

エンジンシステム

技術

・十

合計

()内は、第3期の件数

183件(内、国際発表94件)

103件(内、国際出願26件)

11件

論文等誌上発表数

(論文誌、学会誌、国際会議)

国際国内

48(43)42(37)

33 (28)29 (26)

事業原簿 1Ⅱ一12

18(14)

公

94(81)89 (フフ)

183 (158)

特許出願数

13(10)

国内

28 (19)

32(23)

14(10)

国際

11(3)

9 (6)

フフ(52) 26(10)

103(62)

報道数

(新聞、雑誌等)

6(1)

1 1 (8)

1 1 (8)

1 1 (8)

10114



3.研究開発成果について

成果の普及活動
・公

日本航空宇宙工業会主催の国際航空宇宙展(2008年横浜、2012年名古屋)への参加

ノやノ・エア・ショー(仏国)/ファンボロー・エア・ショー(英国)への参カロ(毎年、交互に開催

ムでのアピール

事業者の技術報にて成果をアピール(和文、英文)

ISABE(国際エアブリージング・エンジン学会)での招待講演(2011年スウェーデン)

国際的な航空エンジンの学会で海外ヘ向けてアピール

エンジンのモックァップ模型を展示(国際ガスタービン学会(2008年新宿)、国際航空宇宙展(2008年横浜))

(3)成果の普及

、

事業原簿Ⅲ一12

1救'1

、..、,

[亟ヨ

事業者の技術報

鴫^

エコエンジンモックァップ模型

11114

'
、
、



第4章 実用化・事業化に向けての見通し
および取り組みについて

12114



4.実用化・事業化に向けての見通し及ぴ取り組みについて

本プロジェクト1こおける「実用化・事業化」の考え方

本プロジェクトの目標性能を達成し、当該研究開発に係る試作
品(デモエンジン)を製作することであり、当該研究開発の成果を
反映した商品等の販売により、企業活動(売り上げ等)に頁献す
ること。

[亟ヨ

13114



4.実用化・業化に向けての見通し及ぴ取り組みについて

成果の実用化・事業化の見通し

国際共同開発ヘの早期成果活用、BJ用エンジンへの成果展開
を図りつつ、小型機市場の動向を見極めていく。

2004

(H16)

2007

(H19)

20202012

(H32)(H24)

4___________________些戸_開坐ιS丁!'t二ζ里卵、、、、、、、、ーワ'小型機開発計画の具体化

=⑪
BJ用エンジン開発

ビジネスジェットBd

NED0助成事業(2 13期)

直接運航費用低減技術
・要素高効率化
・低コスト化

・整備性向上(シンプル化)

インテグレーション技術開発

環境適応技術

・低NOX燃焼技術
・低騒音化技術

,

用化)'/11 試作品(
L

14114

[亟]

' 、

しノ

小型機用エンジン
(化)

国、共同開発事業

既存量産機ヘの適用、新たな開発事業

゛、
、

、
、

、

:ずJ/

発

、
J

・発圖舶用GT
・風力発電

・ボイラーなどへの他産業ヘ波及
高効率化技術
低騒音化技術
低NOX化技術
低コスト製造技術

他産業ヘの波及効果

ノ
J

i

『 

1 

ー
ー

成
果
の
早
期
活
用



 

 

 
 
 
 
 
 
 
 
 

参考資料１ 評価の実施方法 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 



 

参考資料 1－1 
 

 
 
本評価は、「技術評価実施規程」（平成 15 年 10 月制定）に基づいて研究評価

を実施する。 
 
独立行政法人新エネルギー・産業技術総合開発機構（NEDO）における研究

評価の手順は、以下のように被評価プロジェクトごとに分科会を設置し、同分

科会にて研究評価を行い、評価報告書（案）を策定の上、研究評価委員会にお

いて確定している。 
● 「NEDO 技術委員・技術委員会等規程」に基づき研究評価委員会を設置 
● 研究評価委員会はその下に分科会を設置 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

ＮＥＤＯ 

評価報告書（案）審議・確定 

理事長 

評価書報告 

評価報告書（案）作成 

実施者 プロジェクトの説明 

評価結果公開 

推進部署 

分科会Ｂ 分科会Ｄ 

分科会Ａ 分科会Ｃ 

事務局 

研究評価部 

研究評価委員会 

推進部署 
評価結果の事業等への反映 

ＮＥＤＯ 

評価報告書（案）確定 

理事長 

報告 

評価報告書（案）作成 

実施者 プロジェクトの説明 

推進部署 

分科会Ｂ 分科会Ｄ 

分科会Ａ 分科会Ｃ 

事務局 

評価部 

研究評価委員会 

推進部署 
評価結果の事業等への反映 

国 民 



 

参考資料 1－2 
 

１．評価の目的 
 
評価の目的は「技術評価実施規程」において。 
● 業務の高度化等の自己改革を促進する 
● 社会に対する説明責任を履行するとともに、 

経済・社会ニーズを取り込む 
● 評価結果を資源配分に反映させ、資源の重点化及び業務の効率化を 

促進する 
としている。 
本評価においては、この趣旨を踏まえ、本事業の意義、研究開発目標・計画

の妥当性、計画を比較した達成度、成果の意義、成果の実用化の可能性等につ

いて検討・評価した。 
 
２．評価者 
 
技術評価実施規程に基づき、事業の目的や態様に即した外部の専門家、有識

者からなる委員会方式により評価を行う。分科会委員選定に当たっては以下の

事項に配慮して行う。 
● 科学技術全般に知見のある専門家、有識者 
● 当該研究開発の分野の知見を有する専門家 
● 研究開発マネジメントの専門家、経済学、環境問題、国際標準、その他

社会的ニーズ関連の専門家、有識者 
● 産業界の専門家、有識者 

 
また、評価に対する中立性確保の観点から事業の推進側関係者を選任対象か

ら除外し、また、事前評価の妥当性を判断するとの側面にかんがみ、事前評価

に関与していない者を主体とする。 
これらに基づき、分科会委員名簿にある６名を選任した。 
なお、本分科会の事務局については、独立行政法人新エネルギー・産業技術

総合開発機構評価部が担当した。 
 
３．評価対象 
 
平成１５年度に開始された「環境適応型小型航空機用エンジン研究開発」プ

ロジェクトを評価対象とした。 
なお、分科会においては、当該事業の推進部署から提出された事業原簿、プ
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ロジェクトの内容、成果に関する資料をもって評価した。 
 
４．評価方法 
 
分科会においては、当該事業の推進部署及び実施者からのヒアリングと、そ

れを踏まえた分科会委員による評価コメント作成、評点法による評価及び実施

者側等との議論等により評価作業を進めた。 
なお、評価の透明性確保の観点から、知的財産保護の上で支障が生じると認

められる場合等を除き、原則として分科会は公開とし、実施者と意見を交換す

る形で審議を行うこととした。 
 
５．評価項目・評価基準 
 
分科会においては、次に掲げる「評価項目・評価基準」で評価を行った。こ

れは、NEDO が定める「標準的評価項目・評価基準」（参考資料 1-8 頁参照）を

もとに、当該事業の特性を踏まえ、評価事務局がカスタマイズしたものである。 
プロジェクト全体に関わる評価について、主に事業の目的、計画、運営、達

成度、成果の意義、実用化に向けての見通しや取り組み等を評価した。 
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評価項目・評価基準 

 
１．事業の位置付け・必要性について 

(1)ＮＥＤＯの事業としての妥当性 

・ 「航空機・宇宙産業イノベーションプログラム」の目標達成のために寄与

しているか。 

・ 民間活動のみでは改善できないものであること、又は公共性が高いことに

より、ＮＥＤＯの関与が必要とされる事業か。 

・ 当該事業を実施することによりもたらされる効果が、投じた予算との比較

において十分であるか。 

 

(2)事業目的の妥当性 

・ 内外の技術開発動向、国際競争力の状況、エネルギー需給動向、市場動向、

政策動向、国際貢献の可能性等から見て、事業の目的は妥当か。 

 

 

 
２．研究開発マネジメントについて 
 (1)研究開発目標の妥当性 

・ 内外の技術動向、市場動向等を踏まえて、戦略的な目標が設定されている

か。 

・ 目標達成度を測定・判断できる具体的かつ明確な開発目標を設定している

か。 

 

(2)研究開発計画の妥当性 

・ 目標達成のために妥当なスケジュール、予算（各個別研究テーマごとの配

分を含む）となっているか。 

・ 目標達成に必要な要素技術を取り上げているか。 

・ 研究開発フローにおける要素技術間の関係、順序は適切か。 

・ 継続プロジェクトや長期プロジェクトの場合、技術蓄積を、実用化の観点

から絞り込んだうえで活用が図られているか。 

 

(3)研究開発実施の事業体制の妥当性 

・ 真に技術力と事業化能力を有する企業を実施者として選定しているか。 

・ 適切な研究開発実施体制になっており、指揮命令系統及び責任体制が明確
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になっているか。 

・ 目標達成及び効率的実施のために必要な実施者間の連携や競争が十分に行

われる体制となっているか。 

・ 必要な知的財産取扱（実施者間の情報管理、秘密保持、出願・活用ルール

含む）に関する考え方は整備され、適切に運用されているか。 

 

(4)研究開発成果の実用化・事業化に向けたマネジメントの妥当性 

・ 成果の実用化・事業化につなげる戦略が明確になっているか。 

・ 成果の実用化・事業化シナリオに基づき、成果の活用・実用化の担い手、

ユーザーが関与する体制を構築しているか。 

・ 成果の実用化・事業化につなげる知財戦略(オープン／クローズ戦略等) や

標準化戦略が明確になっており、かつ妥当なものか。 

 

(5)情勢変化への対応等 

・ 進捗状況を常に把握し、社会・経済の情勢の変化及び政策・技術動向等に

機敏かつ適切に対応しているか。 

 

 

 
３．研究開発成果について 
 (1)目標の達成度と成果の意義 

・ 成果は目標を達成しているか。 

・ 成果は将来的に市場の拡大あるいは市場の創造につながることが期待でき

るか。 

・ 成果は、他の競合技術と比較して優位性があるか。 

・ 目標未達成の場合、達成できなかった原因が明らかで、かつ目標達成まで

の課題を把握し、この課題解決の方針が明確になっているなど、成果とし

て評価できるか。 

・ 設定された目標以外に技術的成果があれば付加的に評価する。 

・ 世界初、世界最高水準、新たな技術領域の開拓、又は汎用性のある成果に

ついては、将来の産業につながる観点から特に顕著な成果が上がっている

場合は、海外ベンチマークと比較の上で付加的に評価する。 

・ 投入された予算に見合った成果が得られているか。 

・ 大学又は公的研究機関で企業の開発を支援する取り組みを行った場合には、

具体的に企業の取り組みに貢献しているか。 
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(2)知的財産権等の取得及び標準化の取組 

・ 知的財産権等の取扱（特許や意匠登録出願、著作権や回路配置利用権の登

録、品種登録出願、営業機密の管理等）は事業戦略、又は実用化計画に沿

って国内外に適切に行われているか。 

 

(3)成果の普及 

・ 論文等の対外的な発表は、将来の産業につながる観点から戦略的に行われ

ているか。 

・ 成果の活用・実用化の担い手・ユーザー等に対して、適切に成果を普及し

ているか。また、普及の見通しは立っているか。 

・ 一般に向けて広く情報発信をしているか。 

 

 
 

４．実用化・事業化に向けての見通し及び取り組みについて 

 

 

 

 

 

 

(1)成果の実用化・事業化の見通し 

・ 産業技術としての見極め（適用可能性の明確化）ができているか。 

・ 実用化に向けて課題が明確になっているか。課題解決の方針が明確になっ

ているか。 

・ 成果は市場やユーザーのニーズに合致しているか。 

・ 実用化に向けて、競合技術と比較し性能面、コスト面を含み優位性は確保

される見通しはあるか。 

・ 量産化技術が確立される見通しはあるか。 

・ 事業化した場合に対象となる市場規模や成長性等により経済効果等が見 

込めるものとなっているか。 

・ プロジェクトの直接の成果ではないが、特に顕著な波及効果(技術的・経済

的・社会的効果、人材育成等)がある場合には付加的に評価する。 

 

(2)実用化・事業化に向けた具体的取り組み 

・ プロジェクト終了後において実用化・事業化に向けて取り組む者が明確に

＊実用化・事業化の考え方 

・本プロジェクトの目標性能を達成し、当該研究開発に係る試作品（デモエン

ジン）を製作することであり、当該研究開発成果を反映した商品等の販売に

より、企業活動(売り上げ等)に貢献すること。 
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なっているか。また、取り組み計画、事業化までのマイルストーン、事業

化する製品・サービス等の具体的な見通し等は立っているか。 
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標準的評価項目・評価基準 

平成２５年５月１６日 
 NEDO 

 
 
 
本「標準的評価項目･評価基準」は、「技術評価実施規程」に定める技術評価

の目的※を踏まえ、NEDO として評価を行う上での標準的な評価項目及び評価基

準として用いる。 
本文中の「実用化・事業化」に係る考え方及び評価の視点に関しては、対象

となるプロジェクトの特性を踏まえ必要に応じ評価事務局がカスタマイズする。 
  
※「技術評価実施規程」第 5 条(技術評価の目的) ①業務の高度化等自己改革の

促進、②社会への説明責任、経済･社会ニーズの取り込み、③評価結果の資源配

分反映による、資源の重点化及び業務の効率化促進 
 
なお「評価項目」、「評価基準」、「評価の視点」は、以下のとおり。 

   ◆評価項目 ：「１．・・・」 
   ◆評価基準 ：上記、各項目中の「（１）・・・」 
     ◆評価の視点：上記、各基準中の 「・」 
 
 
 
 
１．事業の位置付け・必要性について 

(1) ＮＥＤＯの事業としての妥当性 
・ 特定の施策（プログラム）、制度の下で実施する事業の場合、当該施策・ 
制度の目標達成のために寄与しているか。 

・ 民間活動のみでは改善できないものであること、又は公共性が高いこと 
により、ＮＥＤＯの関与が必要とされる事業か。 

・ 当該事業を実施することによりもたらされる効果が、投じた予算との比 
較において十分であるか。 

 
(2) 事業目的の妥当性 
・ 内外の技術開発動向、国際競争力の状況、エネルギー需給動向、市場動 
向、政策動向、国際貢献の可能性等から見て、事業の目的は妥当か。 

は じ め に 

評価項目・基準・視点 
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２．研究開発マネジメントについて 

(1) 研究開発目標の妥当性 
・ 内外の技術動向、市場動向等を踏まえて、戦略的な目標が設定されてい 
るか。 

・ 目標達成度を測定・判断できる具体的かつ明確な開発目標を設定してい 

るか。 
 

(2) 研究開発計画の妥当性 
・ 目標達成のために妥当なスケジュール、予算（各個別研究テーマごとの  

配分を含む）となっているか。 
・ 目標達成に必要な要素技術を取り上げているか。 
・ 研究開発フローにおける要素技術間の関係、順序は適切か。 
・ 継続プロジェクトや長期プロジェクトの場合、技術蓄積を、実用化の観 
点から絞り込んだうえで活用が図られているか。 

 
(3) 研究開発実施の事業体制の妥当性 
・ 真に技術力と事業化能力を有する企業を実施者として選定しているか。 
・ 適切な研究開発実施体制になっており、指揮命令系統及び責任体制が 
明確になっているか。 

・ 研究管理法人を経由する場合、研究管理法人が真に必要な役割を担って 
いるか。 

・ 目標達成及び効率的実施のために必要な実施者間の連携 and／or 競争 
が十分に行われる体制となっているか。 

・知的財産取扱（実施者間の情報管理、秘密保持、出願・活用ルール含む）

に関する考え方は整備され、適切に運用されているか。  
 
(4) 研究開発成果の実用化・事業化に向けたマネジメントの妥当性 

(基礎的・基盤的研究開発及び知的基盤・標準整備等研究開発の場合は、「事

業化」を除く) 

・ 成果の実用化・事業化につなげる戦略が明確になっているか。 

・ 成果の実用化・事業化シナリオに基づき、成果の活用・実用 

化の担い手、ユーザーが関与する体制を構築しているか。  

・ 全体を統括するプロジェクトリーダーが選任されている場合、成果の 

   実用化・事業化シナリオに基づき、適切な研究開発のマネジメントが行 

われているか。 
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・ 成果の実用化・事業化につなげる知財戦略(オープン／クローズ戦略等) や 
標準化戦略が明確になっており、かつ妥当なものか。 

 
(5) 情勢変化への対応等 
・ 進捗状況を常に把握し、社会・経済の情勢の変化及び政策・技術動向等 
に機敏かつ適切に対応しているか。 

 
３．研究開発成果について 

(1) 目標の達成度と成果の意義 
・ 成果は目標を達成しているか。 
・ 成果は将来的に市場の拡大あるいは市場の創造につながることが期待で 

きるか。 

・ 成果は、他の競合技術と比較して優位性があるか。 

・ 目標未達成の場合、達成できなかった原因が明らかで、かつ目標達成ま 
での課題を把握し、この課題解決の方針が明確になっているなど、成果 
として評価できるか。 

・ 設定された目標以外に技術的成果があれば付加的に評価する。 
・ 世界初、世界最高水準、新たな技術領域の開拓、又は汎用性のある成 

果については、将来の産業につながる観点から特に顕著な成果が上がっ 

ている場合は、海外ベンチマークと比較の上で付加的に評価する。 

・ 投入された予算に見合った成果が得られているか。 

・ 大学又は公的研究機関で企業の開発を支援する取り組みを行った場 

合には、具体的に企業の取り組みに貢献しているか。 

 
(2) 知的財産権等の取得及び標準化の取組 

・ 知的財産権等の取扱（特許や意匠登録出願、著作権や回路配置利用権 

の登録、品種登録出願、営業機密の管理等）は事業戦略、又は実用 

化計画に沿って国内外に適切に行われているか。 

・ 国際標準化に関する事項が計画されている場合、得られた研究開発の 

成果に基づく国際標準化に向けた提案等の取組が適切に行われているか。 

 

(3) 成果の普及 

・ 論文等の対外的な発表は、将来の産業につながる観点から戦略的に行わ

れているか。 

・ 成果の活用・実用化の担い手・ユーザー等に対して、適切に成果を普及

しているか。また、普及の見通しは立っているか。 
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 ・ 一般に向けて広く情報発信をしているか。 

 

(4) 成果の最終目標の達成可能性(中間評価のみ設定) 

・ 最終目標を達成できる見込みか。 

・ 最終目標に向け、課題とその解決の道筋が明確に示され、かつ妥当なも 

のか。 

 

４．実用化・事業化に向けての見通し及び取り組みについて 

 

 本項目における「実用化・事業化」の考え方 

当該研究開発に係る試作品、サービス等の社会的利用(顧客への提供等)が開

始されることであり、さらに、当該研究開発に係る商品、製品、サービス等の

販売や利用により、企業活動(売り上げ等)に貢献することを言う。 

 

 なお、評価の対象となるプロジェクトは、その意図する効果の範囲や時間軸

に多様性を有することから、上記「実用化・事業化」の考え方はこうした各プ

ロジェクトの性格を踏まえ必要に応じカスタマイズして用いる。 

 

 

(1)成果の実用化・事業化の見通し 

・ 産業技術としての見極め（適用可能性の明確化）ができているか。 

・ 実用化に向けて課題が明確になっているか。課題解決の方針が明確に 

なっているか。 

・ 成果は市場やユーザーのニーズに合致しているか。 

・ 実用化に向けて、競合技術と比較し性能面、コスト面を含み優位性は 

確保される見通しはあるか。 

・ 量産化技術が確立される見通しはあるか。 

・ 事業化した場合に対象となる市場規模や成長性等により経済効果等が 

見込めるものとなっているか。 

・ 国際標準化に関する事項が計画されている場合、国際規格化等、標準 

整備に向けた見通しが得られているか。 

・ プロジェクトの直接の成果ではないが、特に顕著な波及効果(技術的・経

済的・社会的効果、人材育成等)がある場合には付加的に評価する。 

 

 (2)実用化・事業化に向けた具体的取り組み 

・ プロジェクト終了後において実用化・事業化に向けて取り組む者が明確
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になっているか。また、取り組み計画、事業化までのマイルストーン、

事業化する製品・サービス等の具体的な見通し等は立っているか。 

 

 

◆プロジェクトの性格が「基礎的・基盤的研究開発」である場合は以下を 

適用 

４．実用化に向けての見通し及び取り組みについて 

(1)成果の実用化の見通し 

・ 実用化イメージに基づき、課題及びマイルストーンが明確になっているか。 

・ 国際標準化に関する事項が計画されている場合、国際規格化等、標準整備

に向けた見通しが得られているか。 

・ プロジェクトの直接の成果ではないが、特に顕著な波及効果(技術的・経

済的・社会的効果、人材育成等)がある場合には付加的に評価する。 

 

 (2) 実用化に向けた具体的取り組み 

・ 成果の実用化に向けて、誰がどのように引き続き研究開発を取り組むの

か明確になっているか。 

 

 

◆プロジェクトの性格が「知的基盤・標準整備等の研究開発」である場合は 

 以下を適用 

４．実用化に向けての見通し及び取り組みについて 

(1)成果の実用化の見通し 

・ 整備した知的基盤についての利用は実際にあるか、その見通しが得ら 

れているか。 

・ 公共財として知的基盤を供給、維持するための体制は整備されている 

か、その見込みはあるか。 

・ 国際標準化に関する事項が計画されている場合、国際規格化等、標準 

整備に向けた見通しが得られているか。 

・ ＪＩＳ化、標準整備に向けた見通しが得られているか。注）国内標準に限る 

・ 一般向け広報は積極的になされているか。 

・ プロジェクトの直接の成果ではないが、特に顕著な波及効果(技術的・ 
経済的・社会的効果、人材育成等)がある場合には付加的に評価する。 

  

(2) 実用化に向けた具体的取り組み 

・ 成果の実用化に向けて、誰がどのように引き続き研究開発を取り組むの
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か明確になっているか。 

 



 

 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

参考資料２ 評価に係る被評価者意見
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研究評価委員会（分科会）は、評価結果を確定するにあたり、あらかじめ当

該実施者に対して評価結果を示し、その内容が、事実関係から正確性を欠くな

どの意見がある場合に、補足説明、反論などの意見を求めた。研究評価委員会

（分科会）では、意見があったものに対し、必要に応じて評価結果を修正の上、

最終的な評価結果を確定した。 
評価結果に対する被評価者意見は全て反映された。 



 

 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

参考資料３ 分科会議事録



研究評価委員会第１回「環境適応型小型航空機用エンジン研究開発」（事後評価）分科会議事録 

 
日 時 ：平成 25 年 7 月 17 日（木） １３：１０～１８：００ 

場 所 ：WTC コンファレンスセンター Room B 

（〒105-6103 東京都港区浜松町 2-4-1 世界貿易センタービル ３階） 

 

 
出席者（敬称略、順不同） 

分科会長   久保田 弘敏  帝京大学 理工学部 特命教授 

分科会長代理 辻川 吉春  大阪府立大学 工学研究科 名誉教授 

委員     岡部 朋永  東北大学 大学院工学研究科 航空宇宙工学専攻 准教授 

委員     船崎 健一  岩手大学 工学部 機械システム工学科 教授 

委員     森本 健  日本航空株式会社 整備本部 企画財務部 統括マネージャー 

委員     山崎 伸彦 九州大学 大学院工学研究院 航空宇宙工学部門 教授 

 
＜実施者＞ 

金津 和徳  株式会社 IHI 航空宇宙事業本部 技術開発センター  所長 

今成 邦之  株式会社 IHI 航空宇宙事業本部 技術開発センター エンジン技術部 部長 

山本 政彦  株式会社 IHI 航空宇宙事業本部 技術開発センター エンジン技術部 担当部長 

小見 淳介  株式会社 IHI 航空宇宙事業本部 技術開発センター エンジン技術部 主査 

池田 修治   株式会社 IHI 航空宇宙事業本部 技術開発センター エンジン技術部 主査 

本田 達人  株式会社 IHI 航空宇宙事業本部 技術開発センター エンジン技術部 担当課長 

大石 勉    株式会社 IHI 航空宇宙事業本部 技術開発センター 要素技術部 担当部長 

大北 洋治  株式会社 IHI 航空宇宙事業本部 技術開発センター 要素技術部  担当部長 

加藤 大      株式会社 IHI 航空宇宙事業本部 技術開発センター 要素技術部  主幹 

廣光 永兆   株式会社 IHI 航空宇宙事業本部 技術開発センター 要素技術部  主査 

古川 洋之  株式会社 IHI 航空宇宙事業本部 技術開発センター 制御技術部  主査 

佐々木 厚太  株式会社 IHI 航空宇宙事業本部 技術開発センター 材料技術部  主査 

木下 康裕    川崎重工業株式会社 ガスタービン・機械カンパニー  

ガスタービンビジネスセンター 技術総括部 要素技術部、（兼）技術企画部 部長 

緒方 秀樹    川崎重工業株式会社 ガスタービン・機械カンパニー  

ガスタービンビジネスセンター 技術総括部 要素技術部 燃焼器課 課長 

森合 秀樹    三菱重工業株式会社 航空宇宙事業本部 民間エンジン事業推進部 

エンジン設計課 主席技師 

坂井 栄治    財団法人 日本航空機エンジン協会 企画部  部長 

三井 一郎    財団法人 日本航空機開発協会 常務理事 

二村 尚夫    独立行政法人 宇宙航空研究開発機構 航空本部 航空技術実証研究開発室 室長 

柳 良二      独立行政法人 宇宙航空研究開発機構 航空本部 非常勤招聘研究員 

河野 通方  独立行政法人 大学評価・学位授与機構  東京大学名誉教授 
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＜推進者＞ 

久木田 正次 NEDO 技術開発推進部 部長 

山本 将道 NEDO 技術開発推進部 課長 

草川 剛     NEDO 技術開発推進部 主査 

＜オブザーバー＞ 

荒木 健史 経済産業省 製造産業局 航空機武器宇宙産業課  総括係長 

 
＜企画調整＞ 

伊吹 信一郎 NEDO 総務企画部 職員 

 
＜事務局＞ 

竹下 満   NEDO 評価部 部長 

保坂 尚子 NEDO 評価部 主幹 

成田 健     NEDO 評価部 主査 

 
＜一般傍聴者＞  

１名 

 
議事次第 

【公開セッション】 

1. 開会、分科会の設置について、資料の確認    13:10 ～ 13:20 (10 分) 

2. 分科会の公開について      13:20 ～ 13:25 ( 5 分) 

3. 評価の実施方法について     13:25 ～ 13:35 (10 分) 

4. 評価報告書の構成について     13:35 ～ 13:40 ( 5 分) 

5. プロジェクトの概要説明 （NEDO） 

5-1. 事業の位置付け･必要性、研究開発マネジメントについて  13:40 ～ 14:00 (20 分) 

5-2. 研究開発成果および実用化･事業化に向けての見通し及び取り組みについて 

  14:00 ～ 14:10 (10 分) 

5-3. 質疑       14:10 ～ 14:30 (20 分) 

 
休  憩        14:30 ～ 14:40 (10 分) 

 
6. プロジェクトの詳細説明（実施者） 

6-1. エンジンシステム特性向上技術 ・・・・・・・・・・・・・・      14:40 ～ 16:30 (110 分) 

6-1-1.全体システムエンジン実証（説明 40 分、質疑 20 分） 

6-1-2.関連要素実証（説明 15 分、質疑 10 分） 

6-2．耐久性評価技術/耐空性適合化技術（説明 15 分、質疑 10 分） 

                   <一般傍聴者退場>  

◆非公開資料の取り扱いに関する説明 (評価部)   16:30 ～ 16:35 ( 5 分) 
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【非公開セッション】 

6-3. 実用化・事業化に向けての見通し及び取り組み・・・・・・・ 16:35 ～ 17:05 (30 分) 

（ 実施者／説明 20 分、質疑 10 分)  

         
7. 全体を通しての質疑      17:05 ～ 17:35 (30 分) 

 
【公開セッション】 

8. まとめ・講評       17:35 ～ 17:50 (15 分) 

9. 今後の予定       17:50 ～ 18:00 (10 分) 

10. 閉 会       18:00 

 
配布資料 

資料 1-1 研究評価委員会分科会の設置について 

資料 1-2 ＮＥＤＯ技術委員・技術委員会等規程 

資料 2-1 研究評価委員会分科会の公開について（案） 

資料 2-2 研究評価委員会関係の公開について 

資料 2-3 研究評価委員会分科会における秘密情報の守秘について 

資料 2-4 研究評価委員会分科会における非公開資料の取り扱いについて 

資料 3-1 ＮＥＤＯにおける研究評価について 

資料 3-2 技術評価実施規程 

資料 3-3 評価項目・評価基準 

資料 3-4 評点法の実施について（案） 

資料 3-5 評価コメント及び評点票（案） 

資料 4     評価報告書の構成について（案） 

資料 5-1 事業原簿（公開） 

資料 5-2 事業原簿（非公開） 

プロジェクトの概要説明資料（公開） 

資料 6-1 事業の位置付け・必要性、研究開発マネジメント 

資料 6-2 研究開発成果、実用化・事業化に向けての見通し及び取り組み 

プロジェクトの詳細説明資料（公開） 

資料 7-1-1   エンジンシステム特性向上技術(全体システムエンジン実証) 

資料 7-1-2    エンジンシステム特性向上技術(関連要素実証) 

資料 7-2    耐久性評価技術 

資料 7-3 耐空性適合化技術 

実用化・事業化に向けた見通し及び取り組み（非公開） 

資料 7-4    実用化・事業化に向けた見通し及び取り組み 

資料８        今後の予定 

 

 

参考資料3－3



議事録 

【公開セッション】 
議題 1. 開会、分科会の設置について、資料の確認 
・開会宣言（事務局） 

・研究評価委員会分科会の設置について、資料 1-1 及び資料 1-2 に基づき事務局より説明。 

・久保田分科会長挨拶 

・出席者（委員、推進者、実施者、事務局）の紹介（事務局、推進者） 

・配布資料確認（事務局） 
議題 2. 分科会の公開について 
事務局より資料 2-1 に基づき説明し、議題 6「プロジェクトの詳細説明」のうち、「実用化に向けての見通

し及び取り組み」と、議題 7「全体を通しての質疑」を非公開とすることが了承された。 

議題 3，4 評価の実施方法と評価報告書の構成について 

評価の実施方法を事務局より資料 3-1～3-5 および資料 4 に基づき説明し、事務局案どおり了承された。 

議題 5 .プロジェクトの概要説明 

推進者より資料 6-1, 6-2 に基づき説明が行われ、以下の質疑応答が行われた。 

【久保田分科会長】  ご説明ありがとうございました。 

    今のご説明に対しまして、ご意見ご質問ございませんでしょうか。委員の方々は、多分技術的なこ

とを議論されたいかと思われますが、技術的なことはその次の議題 6 で行います。ここでは主として、

今、お話にありましたように、事業の位置づけおよび必要性、それからマネジメントについて議論し

ていただきたいと思いますので、よろしくお願いします。 

    どなたから順番というわけではございません。ご自由にご質問、ご意見いただければと思いますが、

いかがでしょうか。 

    森本委員、よろしくお願いします。 

【森本委員】  ご説明ありがとうございました。今の資料 6-2 の 14 ページの最後のところですけれども、

このフローチャートからいうと、もともとは試作品というのでしょうか、エンジンをつくり込むとこ

ろまで目指していたけれども、燃料代等の問題でいろいろ見直して、ビジネスチャンスは今後また検

討していくということになっています。 燃料代等の影響がどのように影響したのかという点をご説

明いただきたい。もう１点は資料 6-1 の実施の効果のところで、２０年間で２,０００機、５,０００

億円の市場と書いてありますが、５０席クラスの市場の５０％獲得という「５０％獲得」は、このエ

ンジンがこの５０％を獲得すると想定されていたのかどうか、獲得の定義がわからないので回答をお

願いします。この２点が質問です。 

【山本課長】  まず１つ目につきましては、事業期間の途中でジェット燃料代が上がったため、燃費重視

のエンジンに設計変更の検討をいたしました。設計変更に伴う再検討が必要となったため、当初の計

画までは行き着かないので、要素技術ごとの実証まで目処をつけることとしました。それもあまり中

途半端にやると意味がないので、ある程度、要素技術を実証することで、システム化への目処をつけ

ていただいたということで、私どもとしてはよしとしました。 

    ２つ目が市場の見通しですけれども、これもいろいろな計算の見方があると思うのですが、少なく

とも 50 席クラスの航空機分野においては、エンブラエルとボンバルディアの２大ユーザーがいて、

今回の成果を全社に買っていただければ一番言うことないのですが、例えば、どちらかにこのエンジ
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ンを採用していただければ、おおむね５０％の市場が獲れるという仮定で、この試算をさせていただ

きました。 

【森本委員】 最初の試作品を作るか作らないかというところは、作れなくても、きちっと技術レベルが達

成していれば良いということはそうだろうと思います。 しかし、当初計画は、５０席クラスの市場

の５０％獲得を想定していたけれども、結果、そこは叶わないというか、今後の課題という状況とな

っています。技術的なところは達成したというように読めるのですけれども、いわゆるＮＥＤＯの事

業として、こういった市場を獲得していくというところについては、現実には断念したということで

よろしいのですか。 

【山本課長】  断念した、諦めたということでは全くございません。このＮＥＤＯの技術開発の中ではこ

こまで検証して確認しました。ただ、この瞬間、これが今後すぐに売れていくかというと、市場をつ

ぶさに見ていきますと、５０席クラスの航空機市場が今すぐ当初のもくろみどおり、何千機すぐ売れ

ていくほど新規の需要が見えなくなってきた。こればかりは技術だけでは、仕方が無いことであり、

この技術を IHI などを中心にさらに検討を進めてもらいながら、この市場が改善していくか状況も見

極めていただき、一定の市場環境が良くなれば、ビジネスに、事業につなげていっていただくという

ことをＮＥＤＯとしては、見守っていきたいと考えています。 

  逆に言うと、今後また追跡調査をさせていただきますので、その中で市場がどの様な状況か、IHI の

ビジネスとしてはどういう検討が進んでいるかということをモニタリングさせていただきながら、き

ちっと事業化に向けて検討を進めていただけるかどうかを確認しながら、対話は続けて行きたいと思

っています。 

【森本委員】  ありがとうございました。 

【久保田分科会長】  私から３つほどお伺いしたいのですが、まず、資料 6-2 の 3 ページに目標と達成状

況という表がございます。１つは直接運航費用の低減、それから環境適合性能の向上があります。環

境適合性能のほうは多分技術的なことから検討すると何％減ということはわかってくるのだと思うの

ですけれども、直接運航費用というのは、なかなか見積もりが難しいのではないかと思います。伺っ

ていたら、資料 6-2 の 4 ページの絵にあるような各要素技術を積み重ねていって、これで直接運航費

がどのくらい減ってくるのではないかと思います。こういうことをやられているのだと思うのですが、

逆に言いますと、その辺どうにでもなるのではないかというような気がします。少し欲目を入れれば

良くなるし、シビアにやれば悪くなる。実証がなかなかし難いとおもいますが、この辺の実証という

のはできるのかという質問が１つ目です。 

【山本課長】  私共としては、IHI と共に議論をして、実際に達成した成果の積み上げで検討してきたつ

もりでありますが、実際に本当にここら辺がどう評価したのかについては、細かい説明が要ると思っ

ています。 

【久保田分科会長】  直接運航費用の低減量の積み上げは後の技術のところになるのであれば、議題 6 で

お願いします。 

【山本課長】  了解いたしました。 

【久保田分科会長】  わかりました。 

    それで、この表を見ますと、達成度がみな一重丸となっています。何で二重丸はないのでしょうか。

このような評価は難しいと思います。目標を高くとり過ぎると達成度はなくて、目標を低く置き過ぎ

るとものすごく達成できたようになります。その辺、難しいのですけれどもいかがでしょうか。 
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【山本課長】  ＮＥＤＯとして、いろいろなプロジェクトをやっていまして、まさにその悩みがつきまと

っております。今回の目標設定においては、ライバル企業を２倍、３倍と引き離していくようなもの

では多分なくて、規制を悠々クリアしていく、あるいは他社との関係で競争力がある程度つけられる

ようなところ、ある意味、現実的に達成でき、かつ必要十分な競争力なり規制対応力を持つ技術の目

標水準を設定させていただいたと私は認識しています。 まず、ここをしっかり達成することが重要

と考え、私どもは丸としました。 

【久保田分科会長】 これはＮＥＤＯがつけた評価ですね。 

【山本課長】  そうです。当然 IHI と議論させていただきながら、私どもとしては丸をつけさせていただ

いております。こういうプロジェクトは、私は丸でもすごくいい評価と思っています。 逆にこれが

できなかったら、この１０年間、何をやってきたのだということになりますので、この丸は実質二重

丸に等しいような価値があると解釈していただければありがたいと思っています。 

    航空機プロジェクトと違って、例えばエネルギーシステムで効率を５倍、１０倍にしていく、ある

いは新しい材料探査をして、今までには全くできなかったような商品開発につなげてきた、そんなプ

ロジェクトであれば、新規性や独創性など、あるいは世界のチャンピオンデータに対してさらにこれ

だけ上乗せしていくという場合、得てしてそういう二重丸（非常に優れた成果が得られた。）か○かと

いう議論があったりするのですが、このプロジェクトは、まさにきちっと達成をしていってビジネス

につなげていっていただく。かなり長期的な問題意識のもとで継続的に一個一個ステップアップとい

うかブレークスルーを積み重ねていただいていくべき取り組みだと思っていますので、私どもは丸と

いう評価とさせていただきました。 

【久保田分科会長】  ありがとうございました。 

    ２つ目ですが、中間評価の結果を反映して研究開発を進めたと伺いました。私は中間評価の委員を

してないのでわからないのですけれども、その辺、どうですか。中間評価の委員であった辻川先生、

これはちゃんとよくやられていると思われますか。 

【辻川分科会長代理】  辻川です。私は中間評価の委員をさせていただきました。あまり記憶が定かでは

ないですが、例えば直接運航費 15％削減とか、中間評価のときには、これをほぼ達成できるような傾

向なのでいいでしょうと、多分そういう全体的な感じだったと思います。 

    中間評価は 2005 年にさせていただいているのですが、やはりこの 3 期まで入れて 10 年という非常

に長いスパンなので、中間評価のときはそれでよかったが、全体として直接運航費 15％削減という目

標設定がよかったのかどうかというような評価もあってもいいではないかという感じをちょっと今受

けました。それをさらに超える１７.５％ですので、数値的に見たら十分なのかと思うのですけれども、

やはり世の中ずっと移っています。他社の技術動向がどうかというような視点も含めて、当初の目標

は達成され、これはこれでいいのですけれども、何か見通しのところにこれぐらいでよかったのだと

いう評価もあってもいいのではないかと、今の感触ではそんな印象を受けています。 

【山本課長】  確かに第２期が終わった時点の中間評価というのは、この要素技術が確立されれば、第 3

期頑張ってくださいというのが基本的な状況で、それに向けてエアラインとのクロストークをしっか

りやる、あるいは計画も柔軟に変更して、その状況に対応していくなど、中間評価後のマネジメント

についてのアドバイスを主にいただいたと認識しております。 

    今のご指摘にあるように、今、直接運航費用低減で 15％以上の成果がでたことは、設定目標上は成

功だったけれども、実態上それにいかなる意味があるのか、過去、この瞬間にということについて何
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かコメントありますか。 

【草川主査】  このコスト低減の 15％というのは、今でも私個人的にはまだ十分優位性を持っていると思

っています。この 15％の中には、このクラスの軸流圧縮機で圧縮比を 21 ぐらいまで上げるといった

コスト削減と高いレベルの技術を両立した開発成果により達成しており、この後説明する個別の技術

の中でも高いレベルの技術開発の積み重ねによる結果です。そういった意味では、全体として見て、

優位性はまだまだ保っていると考えております。 

【小見主査】  補足させていただきますと、第２期のときは原油価格が非常に安くて、燃料費がＤＯＣ（直

接運航費用）に占める割合は 3 分の 1 ぐらいでした。第 3 期に入って燃料価格が高騰して、エアライ

ンのＤＯＣに占める燃料費の割合が半分以上を占めるようになってきたということで、第 2 期と第 3

期でエンジンの仕様を大きく変更する必要が生じました。同じ 15％でＤＯＣを下げるといっても、い

ろいろどこを下げるかという配分が全く異なります。 

    ですので、15％という指標がどうかということでいえば、15%を設定したときにもエアラインを回

って、まさにＤＯＣというもの、エアラインが運営していくコストを下げるレベルとして、妥当なレ

ベルだったということで設定しています。第 3 期で原油価格の高騰により燃費を重視するという設計

変更の中で１５％削減を達成できているということは意味があると私たちは思っています。 

【辻川分科会長代理】  ありがとうございました。 

【久保田分科会長】  ありがとうございました。 

    もう 1 つあるのですが、成果の普及のために、いろいろなところで宣伝されており、かなり玄人受

けする話なので業界の中ではもちろんいいのですけれども、一般の人にはどのように宣伝されている

のでしょうか。例えば主婦の人に、こういういいエンジンができているなど成果を宣伝することはで

きないのでしょうか。 

【山本課長】  まさに今、分科会長のご指摘のとおり、技術の持つ性格がかなり航空機産業の中で生かし

ていただく技術なので、航空業界の方々が集まるようなイベントを生かし、アピールをしてきたわけ

でありますが、もっと一般の方々へのアウトリーチも大事なことと思っております。 プロジェクト

は終わりますけれども、こういった良い成果が出ていますので、先ほど言った製造技術分野の技術を、

今のところ秘密管理してやっていくのですけれども、場合によってはいろいろな横展開も考えていく

べきということを IHI と議論できれば良いと考えています。今後もＮＥＤＯが持っているいろいろな

ネットワークや機会を通じて、積極的にいいものはどんどんアピールしていきたいと思っております。

これからが勝負とも思っていますので、ＮＥＤＯもしっかり対応していきたいと思います。 

【久保田分科会長】  ありがとうございます。さっきの追跡評価というのは、非常に興味がありまして、

今までのプロジェクトについても全部やってもらいたいと思っているのですが。 

【山本課長】  私共も追跡評価という制度を作って、今、評価部を中心に産業界の皆様にも協力をいただ

いてやっています。ぜひ３年後、５年後、私共としてもこの成果を絶対にエンジンの事業につなげて

いっていただきたいと思っています。 しっかりと追跡評価を使って、またいろいろ意見交換をさせ

ていただきたいと思っています。 評価部の方から何かコメントがあればお願いいたします。 

【竹下部長】  評価部では、平成１６年から全てのプロジェクトについて、５年間の追跡調査をやってお

ります。その結果が非常に顕著なものは実用化ドキュメントというような形で、研究開発時の苦労話

あるいはＮＥＤＯのマネジメントを紹介し、それを今後のＮＥＤＯのマネジメント、つまりプロジェ

クトの立案に生かすということも行っております。 
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    それら全てについて、講評ベースではＡ４で１枚ぐらいの形で、どういうインプットがあり、どう

いうアウトプットがあり、どのぐらい長く考えるかという形でまとめてホームページで公開しており

ます。 

【山本課長】  私どもとしては、結果だけを聞くための追跡評価だけではなく、どのような課題があるか

ら、課題を解決するためにもっと政策的にやって欲しいという提案があれば、意見を吸い取って、ま

たナショプロとして、どの様に支援していくべきかという議論につなげていくこともあると思います

ので、そういうことも含めて、フォローというかモニタリングしていきたいと思っています。 

    ただ、これは普通のプロジェクトと違い、少しスパンが長いので、終わってから３年目とか５年目

という一般のやり方を適用するのではなくて、少し長い目で見て、７年後、１０年後どうなっている

のかという意味で追跡を組んでいただくということも可能と思っていますので、評価部とも連携して

取り組んでいきたいと思います。 

【久保田分科会長】  ありがとうございました。 

 岡部先生、お願いします。 

【岡部委員】  簡単に２点だけ教えてください。非常に大事だと思う図が資料６－１の第１期ＦＳ成果と

書かれている結局４０席から５９席までのリージョナルジェットが２０１０年以降増えるという予測

がこのプロジェクトの開始時点での一番重要なグラフだと思っています。このグラフに関して、２点

聞きたいことがあります。 まず、需要が下り始めているのにその後上ると予測した理由と図が非常

にがたがたな数値となっている理由です。これはどういう計算をしたら、このような予測ができるの

か教えていただきたい。 また、今、現状、２０１３年ですので、この予測が正しかったのかどうか

を重ねるべきだと思うのですが、この点についていかがでしょうか。まず、これが第１点です。 

    もう１点は、資料６－２の公開資料ですが、数値目標を出すということになったがために、この 17.5

（直接運航費用低減）という数字がどういう数字なのか非常にわかりにくくて、第三者が評価して、

これはチャンピオンデータなのか、分布形を持っているのか、第三者が採っても同じ数字が出るので

しょうか。この 17.5 という数字がひとり歩きしても、信頼性が保てるのか。17.4、17.6 ではだめな

のか。しかも、直接運航費用の削減が 17.5%、騒音低減は-20.5db、Nox 低減は-50.5%と、何か微妙

にコンマ５となっています。これはどういう数字からこういう数字が出てくるのか、の２点について

説明をお願いします。 

【草川主査】  非公開の資料で、現状のリージョナルとＢＪの予測が出ているのですが、実態としまして

は、２０１２年から２０２１年にかけての範囲でいきますと、リージョナルジェットだと１５０機程

度の需要予測となっています。この期間で１５０機ですから、実際には当初考えていたようなピーク

は来なかったというのが実態であります。 

    ２０００年代に５０席クラスが急に需要が増えたところで、その後、９・１１テロの影響で一時期

落ち込むものの、その後また回復していくだろうという見込みが計画当初に書かれたこの上がりの線

図になっております。ただ、実態としては、その後、５０席クラスの需要の戻りがなかったというの

が実態であります。 

【小見主査】  補足させていただきますと、チャートに出ている右側の分布のグラフですが、当初５０席

のブームというのが２００５年程度のところで山が来ています。まさに世界で今、２,０００機くらい、

ボンバルディアとエンブラエルそれぞれ１,０００機ずつぐらい運用されていたことを示しています。

その山から１０年か２０年後にその機体の代替需要が来るだろうという予測が次の山です。最初に出
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た山の機体が古くなって、次に、かわりの機体を購入するという時期がこの時期に来るということで

ございます。 

 本プロジェクトは、２００３年に立ち上げましたので、その開発が終われば次の山がちょうど来ると

ころに新しいエンジンを投入できるだろうという予測のもとに始まったものです。 

 各エアライン、どれだけ機体を保有して、リプレースしていくかという時期がそれぞれ異なってきま

すので、それでガタガタとしています。 

【岡部委員】  そうすると、運用中の機体が、おそらくある年に代替される機数が何機有るからこれだけ

の機数が見込まれると予測した結果、このようながたがたの線が出てくるということでよいですか。 

【小見主査】  そういうことです。 

【岡部委員】  わかりました。 

  もう１点のほうの評価の数字の話はいかがですか。 

【小見主査】  評価の数字ですけれども、どの目標もコンマ５という数字でとなっている点についてです

が、これはＤＯＣにしても、騒音にしてもＮＯｘにしても、個々の要素の結果を積み上げてこの数字

となっており、恣意的にコンマ５に何か調整をしているとかいうことではございません。 

【岡部委員】  承知しました。 

【久保田分科会長】  いかがでしょうか。 

【山崎委員】  燃料費の高騰があって第３期の計画を見直したということでしたが、ＤＯＣ低減の目標値

－１５％を確保できなくても－１０％に計画を見直し、計画どおりにデモエンジンまで作るというオ

プションは検討されたのか教えていただきたいのですが。 

【小見主査】  デモエンジンをつくるということは、我々事業者にとっても非常に力になることで、取り

組みたいところではあります。一方で、デモエンジンをつくると相当の費用を負担しなければいけま

せん。この第３期の事業は、補助率２分の１、つまり半分の費用を事業者負担の事業となっています。 

（現状の市場動向を見る限り、すぐに事業化が見えない状況で）開発費用の１／２を事業者が負担し

てやった成果が事業につながらないというようなことだけは、我々として、それだけ負担の回収をし

なくてはいけませんので、なかなか難しいというところがあります。事業性と技術の重要性を天秤に

かけて、今回はデモエンジンを見送って、高圧系の技術の実証に注力をしたということでございます。 

【山崎委員】  説明ありがとうございました。 

【船崎委員】  技術的な説明は後で出るということですので、ごく一般的な話ですが、先ほども久保田分

科会長からも出ていたお話ですが、やはりせっかく貴重な国のお金を投じてのプロジェクトというこ

とで、できるだけ若いエンジニア、これからエンジニアになる若い学生に向けても、こういう取り組

みを日本として行っているということを何とか伝える機会を設けていただくということが非常に重要

であると思います。技術を培うということは非常に重要ですけれども、それを支える若い人材へのア

ピールというのは、単に技術をつくる以上の非常に大きな効果があると思います。国際会議等でいろ

いろと発表されたり、モックアップを展示されているということは出ておりますけれども、なかなか

日本国民全体にもちろん周知徹底できるわけでもありませんし、日本国民のほとんどの人たちは車の

エンジンのように多分日本の飛行機のエンジンも日本の会社がつくって飛ばしてくれているだろうと

思っている人もかなりいます。 現実はそれと大分違うということも知っていただくこともとても重

要であると今思いました。 このプロジェクトの事後というか、フォローアップということで、そう

いう点、どの様にアピールされるかについてお伺いしたい。 
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    あと少し技術的なことになりますけれども、今回のプロジェクトについて、外国のいろんな企業な

り外国の方からどのような評価を受けていたのか、いるのか。 そういう声がなかなかこういうとこ

ろでは耳にすることもないもので、技術的に個別に高い部分はあるとは思うのですけれども、プロジ

ェクト全体に対する評価、もちろん目標に対する妥当性みたいなものもそういうところで何かあった

かもしれないですけれども、何かそのような諸外国のレスポンスみたいなものがどういうものがあっ

たのか、知っている範囲で結構ですので、お教えいただければと思いますが。 

【小見主査】  人材育成という点でいいますと、先ほど話しがあったように、エンジン全体を研究するよ

うなプログラムは、航空エンジンを生業にしています弊社でも、なかなかそういうチャンスは数少な

い。入社して何回あるかというようなところで、技術を伝承していくという点でもこういった技術開

発プログラムと、あと真に事業としての開発と、両輪がなされることによって、そうした技術がレベ

ルアップしていくものと思っています。 本当にこのエコエンジン開発が、我々事業者にとって非常

にいい技術レベルアップのチャンスとなりました。 

    先ほどＤＯＣの話がありましたけれども、このエコエンジン開発で本当に新しい点はＤＯＣという

指標を入れて開発した点です。今までチャンピオンデータを目指して、効率がこれだけよくなったが、

実際どうやって作るのか、高くてそんなものは世の中に出せないじゃないかというようなことが有り

ましたが、ＤＯＣという評価を入れることによって、事業に結びつき、地に足をつけた技術開発がで

きたことで、このエコエンジン開発に携わった技術者、若い人を含めて、非常に多くの人材が切磋琢

磨させていただきました。後で出てきますけれども、今、真に弊社でいろいろな国際共同開発を進め

ています。 その中でエコエンジン開発を経験した人材が力を発揮しているというところでございま

す。 

【山本課長】  あとＮＥＤＯにおける今後の機会、どういうことが考えられるのかという点につきまして

は、ＮＥＤＯに関係しているいろいろな産業技術のイベント等、幾つかあるのですけれども、そうい

ったところで IHI のご要望も踏まえて検討していくことも可能であり、ＮＥＤＯがポリシーメーカー

や企業の経営幹部の方々向けに出版している成果のトピックを載せたようなリーフレットも作ってい

ますので、そういったものに積極的に載せていくことによって IHI のビジネスを後押しできるのであ

れば、IHI のご要望を踏まえた上でやっていくことを検討したいと思います。あとＮＥＤＯのウエブ

サイトからある程度まとまった段階で少しＷｈａｔ’ｓ Ｎｅｗ的に広くインターネット上で公表す

るなど、いろいろ手段はあると思いますので、これからも IHI などと議論させていただいて、積極的

にサポートさせていただきたいと思っております。 以上です。 

【久保田分科会長】 かなり突っ込んだ議論をさせていただきまして、ありがとうございました。ほかにご

意見、ご質問ございますでしょうが、技術的なことにつきましては、また後ほど、詳しく議論したい

と思います。プロジェクトの概要等については、この辺で終了とさせていただきたいと思います。 

 
議題 6 プロジェクトの詳細説明 

推進者より資料 7-1-1, 7-1-2, 7-2, 7-3 に基づき説明が行われ、以下の質疑応答が行われた。 

資料 7-1-1「全体システムエンジン実証」の質疑： 

【久保田分科会長】  説明ありがとうございました。それでは、質疑に移りますが、実施者の不利益を招

くことが懸念されるような質問があった場合は、その旨、お伝えください。 

   それでは、どうぞご質問を。 
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【辻川分科会長代理】  ２点。１点かもしれませんが、エンジンのシステム全体ということで、一番根幹

にあるのはＤＯＣを削減したいということですが、ＩＨＩでは、エンジンの設計技術でＤＯＣにどう

いう寄与ができるかということを、実際のエンジンで適用されたということはあるのですか。 

【小見主査】  国際共同開発の中でもそうした指標が出ていまして、それを開発会社が共有をして設計を

進めているところです。ですから、民間機の開発の中では当たり前の指標になりますけれども、こう

した研究開発の中にＤＯＣという指標を取り込んだのは、ほんとうにエコエンジンがまさに初めての

ことになります。 

【辻川分科会長代理】  その辺をお聞きしたかったのですが、例えば先ほどのＤＯＣ削減の積算をされて

いたグラフがあるのですけれども、一番効果の大きいのは圧縮機で、マイナス４.５％ですかね。 

    その圧縮機の効果は、ＯＰＲ、圧力比を変えたことによってエンジン全体の性能がよくなったとい

う効果だけが入っているのでしょうか。 

【小見主査】  圧縮機はそうです。 

【辻川分科会長代理】  ＬＦＷは、いかがでしょうか。 

【小見主査】  製造技術関係がこちらに入っていまして、こちらはその性能のところだけです。 

【辻川分科会長代理】  そうしたら、タービンについてもそういう形になっているのでしょうかね。 

【小見主査】  そうですね、この低圧タービン、高圧タービンについても、そうなっています。 

【辻川分科会長代理】  わかりました。 ありがとうございました。 

【久保田分科会長】  あと、いかがでしょうか。はい、どうぞ。 

【船崎委員】  資料 7-1-1 21 ページの図ですけれども、この図は、それぞれのコンポーネントの貢献度

というもの、もしくは、この順番というのは、当初予想されていたものなのか、結果としてこう出た

ものなのか。もしわかっていれば、どういうふうにコスト、投資をすればいいかというようなことに

もつながるのかなと思っていたのですけれども、これはこういう結果になったということなのか、当

初の予測に近いものなのか、お伺いしたいのですけれども。 

【小見主査】  大体当初の予測に近い結果になっています。このような配分になるだろうということでタ

ーゲットを決めて、研究開発を進めています。実際、この圧縮機にしても試験をしまして、効率と性

能が出てきて、それを反映して、このグラフの高さが微妙に変わっています。 

    燃焼器だけ少し出ていて、順番がおかしいと思われるかもしれませんが、これは真に当初見込みよ

り非常に低コストの燃焼器が開発でき、そのアドバンテージ分が乗っているためです。ですから、大

体当初見込んでいたような形になります。 

【久保田分科会長】  よろしいですか。 

【船崎委員】  はい。 

【久保田分科会長】  多分、この開発を随分、何度もやっているうちに、どういうところがきいてくるか

など勘でわかってくるのでしょうか。そういう蓄積があるからこそ、こういうことが言えるのでしょ

うか。 

【小見主査】  やはりどこをどうやってＤＯＣ削減につなげていくかということで、このチャートにはな

いのですけれども、事業原簿のほうに、ＤＯＣがどう効くかという、その感度係数を表にまとめたも

のがあります。この表の数値は、まさにエコエンジンがどういうエンジンかがあらわになってしまう

データですので、数値は差し控えさせていただいています。この表は、重量が１％減少でどれだけＤ

ＯＣが下がるか、増えたらどれだけＤＯＣが悪化するか、あるいは製造コストを何％下げればＤＯＣ
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が何％下がるかということが、きちんと係数でわかるようになっていまして、それをまさに開発者、

研究者が共有して、このエコエンジンをまとめてきました。 

【岡部委員】  ２点あるのですが、１点は、質問というかコメントという感じになってしまうかもしれな

いのですけれども、この研究課題は、環境適応型小型航空機用エンジン研究開発だとすると、まず前

提としては大変よく研究なさっていて、すごいと思いました。 しかし、この課題を考えると、小型

航空機には、もしかすると、それは多分提案の段階とか中間審査では入っていたのかもしれないです

けれども、どういうエンジンが必要なのかという議論があまり感じられませんでした。例えば大型の

エンジンだと、全体に対して離発着の比率が下がってくると思うのです。例えば B７８７とかＢ７７

７だと、１万５,０００キロメートルぐらいの航続距離があります。でも多分、今回のエンジンが想定

する機体の場合、航続距離が３,０００キロメートルから４,０００キロメートルぐらいのものを考え

ているとすると、一体、売れる小型機のエンジンのためには何が必要なのでしょうか。燃費に関して

はわかりましたけれども、そこの部分がちょっと見えなかったなという感じがしました。 

【小見主査】  整備のところなどについて、今回の発表の中で触れていませんが、事業原簿の中では言及

されているかと思うのですが、やはり小型機ということで、離発着陸回数が多いということが１つ、

特殊性というか、使い方が大型のロングレンジのものとは違うというところはあります。あと、今ま

で使われてきたエンジンの、どこが使い勝手が悪いかというようなところもあわせて、エンジンの部

品のライフのセッティング、例えば、あるオーバーホールの期間に来たら、部品寿命を合わせるなど

というようなことで、寿命のセッティングとかその辺については、小型機用に合うような形にしてい

ます。 

【岡部委員】  そうすると、今、何％という話は、小型機の 40 何人から 60 人に考慮した上でのＤＯＣ削

減と考えてよろしいですか。。 

【小見主査】  ええ、まさに、デルタと書いてございますけれども、このデルタのリファレンスは５０席

機に今使われているエンジンになります。それをリファレンスにして、それからのアドバンテージを

見ています。 

【岡部委員】  そうすると、ここでやった技術をそのまま、例えばＢ７７７のようなロングレンジの機体

用エンジンに使ったときには、必ずしも効果はないけれど、ここに非常に特化した形になっているの

か、非常にゼネラルな話になっているのかが少し見えないと思いました。 

【小見主査】  個々の技術は、大型のエンジンにも使えるかとは思います。低コストの製造技術や圧縮機

にしても、また後で出てきますけれども、圧縮機は、小型のエンジンということで後段の翼の高さが

非常に小さくなって性能を出しにくくなるので、いろいろな工夫をしていますが、大型化になればそ

の辺の制約が外れるため、性能的には楽になってきます。技術的なポイントとしては、やはり小型の

圧縮機をいかに作るかといったところが１つのポイントでした。 

    あと、ゼロハブファンは、小型で高流量、低圧圧縮機を無くすようにハブ側の圧力を高めるコンセ

プトで研究開発しています。そうした意味では小型機に特化したというようなことはあるかと思いま

す。 

【岡部委員】  そうすると、そういう話をいろいろなところで言っていただくと、ああ、なるほどなとい

う感じがすると思います。 

    もう１点だけ、これ、全くトレードオフがないのですか。ずっと足し算していって、ずっと上がっ

ていくのですが、これはちょっと不思議な感じがするのですがいかがでしょうか。 
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【小見主査】  既にトレードオフをした後の目標設定ということです。 

【岡部委員】  そうすると、トレードオフが全部終わった後の寄与率だということですか。 

【小見主査】  そうです。 

【岡部委員】  わかりました。 

【久保田分科会長】  森本委員、どうぞ。 

【森本委員】  ２２ページのところですけれども、今回、(研究開発)期間中に）１回、外部環境の変化で

ＨＰＣの設計変更をしましょうということで、そこは工夫してというか、いかに圧力比を上げるかと

いうところを研究されてきた。実績もよくわかります。ＨＰＣと燃焼器の研究をしてきましたと。 

    一方で、エンジン価格の比較を見ると、ＴＩＴもあまり変わらないのに、タービンのところの費用

の増加率が一番大きいように思えます。、この理由は何でしょうか。 

【小見主査】  ９段の圧縮機にしたことで、タービンの段数も増えている分です。 

【森本委員】  その増加の比率というのは、圧縮比の増加の比率よりも、タービンの方が大きいが、如何

でしょうか。 

【小見主査】  圧縮機は６段から９段になったので、３段増えていますけれども、高圧タービンの場合は

１段が２段になって倍になったといった違いがございます。 

【森本委員】  ２倍になったのですね。わかりました。ありがとうございます。 

    あともう１点が、ちょっとエアライン的な観点で申しわけないのですけれども、先ほどのトレード

オフとの話ともちょっと関連するのですが、整備費の比較というところで、既存機の内訳がないのが

すごく気になっています。 私が考えるだけでも、整備費の中には、ここにある人足の話、修理費、

ＬＬＰや材料費などがあるのですけれども、その後に設備類の減価償却費がものすごいかかっていま

す。 このあたりが、先ほどのＬＦＷ含めて、新しい製造技術が開発されて、さらにはそれに伴う設

備投資などもあって、そのあたりの減価償却費がものすごくかかると思います。、このあたりはもとも

との既存機の比較から抜けているように思うのですがいかがでしょうか。。 

【小見主査】  設備投資は入っていないと思います。 

【森本委員】  例えばＬＦＷのところで、今までは、エアラインでブレードを１枚１枚交換すれば、何も

とは言わないが、設備投資は要らなかったが、今回ブレードを１枚修理しようとすると、ものすごい

外注費なり修理費がかかってしまうのではないでしょうか。 

【小見主査】  弊社にお申しつけくだされば修理いたします。 

【森本委員】  であれば、そこは外注費にトレードオフとして入っているはずではないかと思います。そ

のあたりがよく見えない。グレーなグラフになってしまっている。 

【小見主査】  即答ができなくて申し訳ありませんが、整備費についても、やはり部品点数が削減される

などそうしたところはきちんと加味して算出をしています。 

【森本委員】  ありがとうございます。つまり私は、整備にかかるほかの経費があるのではないのかとい

う１つの疑問と、あと、その下にある、エンジン価格が下がることによって直接運航費用が減るとい

う、これはどういうロジックなのでしょうか。 

【小見主査】  これはディプリシエーションが減っていくということです。 

【森本委員】  減価償却ですね。 

【小見主査】  そうです。 

【森本委員】  わかりました。ありがとうございます。 

参考資料3－13



【久保田分科会長】  国際共同開発というところで、さっきの質問の答えをしていなかったと言われて、

きちんと答えられたような気がしましたが、それはＩＣＡＯのことを言われて、要するに環境適合し

ているようなエンジンだという、評判がいいということだったのですか。 

【小見主査】  大石担当部長、ＩＣＡＯの委員会におけるエコエンジンへの認識について回答をおねがい

できますか。 

【大石担当部長】  ご質問は、このエコエンジンプロジェクトが国際的にどういうふうに評価を得られて

いるのかということでしたね。 

    小見から説明したのは、その１つの例として、ＩＣＡＯの中で議論されている、例えばＮＯＸの規

制を次に強化するために、今どういうテクノロジーが、日本、アメリカ、ヨーロッパで技術開発が行

われているのか、騒音についても同じようにそういうところの検討の題材として、日本のエコエンジ

ンプロジェクトの成果もピックアップされて、１つの材料になっていますという説明をいたしました。 

【久保田分科会長】  そうですか。 

    それと関連して、お話があったかもしれませんが、そういう国際的に良いということと逆に、競合

機が多分出てくるのではないかと思います。現状はどうでしょうか。 これに似たようなエンジンで、

すごいライバルになりそうなエンジンとか、あるいはこれから考えられているとか、どんなことがあ

るのか。ないですか。 

【小見主査】  その点については、後ほど説明させていただきます。 

【久保田分科会長】  わかりました。 

【船崎委員】  細かい質問をもう２つさせていただきたいのですけれども、鋳造のシミュレーションの説

明があったと思うのですが、鋳造品はかなり大物で、重量的にもインパクトは大きいと思っています。

一方で、鋳造で自動車等、多分、自動車に限らず、シミュレーションは、そんなに、とりたてて珍し

くもない技術であると思われるのですが、今回これを強調される理由などを説明ねがいます。 

 つまり、自動車用のエンジンのブロックなどは、もう既にシミュレーションを多分やっていて、ここで使

われているシミュレーションが独自に開発されているものなのかどうかということも関係あるのです

が、当然なのではないのかなと思っています。逆に、私から見ると、自動車とか何か聞いている範囲

で、今さらこういうのが売りですというふうに言われると、そういうレベルだったのでしょうかとい

うふうにちょっと疑問に思いました。 あと、さらに軽量化を進めるための鋳造技術が必要になるの

かどうか。重量等、強度の問題もあると思いますけれども、航空エンジンならではの問題なのか、こ

の分野の現状なのか、確認したいので、説明をお願いします。 

【小見主査】  大物の鋳物フレームは、航空エンジンの場合、世界で数社しか作っておらず、日本国内に

はつくっているところが有りません。このため、価格交渉もなかなかできないという状況です。 

 我が国にとっては、大物の鋳物フレームを低コストに、型数を削減して、あらかじめこうした製造工

程で作れるようになれば、競合他社との交渉の期間も製造の立ち上げの期間も短くすることができま

す。これは直接コストにかかってくるので、このような技術を研究開発しているということがありま

す。 

    自動車でもやられているということですが、自動車のエンジンのシリンダーブロックの大きさなら、

おそらくどこでも、日本国内でもやっていると思いますが、こうした大型の航空エンジン用の鋳造フ

レームは、１つのエンジンに１つ必要な部品ですので、それほど数多く製造する部品では有りません。

従って、日本の鋳物メーカーもなかなかこうした製造分野に参入してこないというような現状はあり
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ます。 

【船崎委員】  わかりました。 逆に言うと、そういう点をきっちり、この技術が非常に重要であるとか、

希少なものであるというようなところを説明していただきたい。 

【小見主査】  もう１つ、最後に先生が言われていた低コストおよび軽量化の為の鋳造技術についてです

が、やはりそういったところから脱却しなければいけないと認識をしていて、昨年度のＭＥＴＩから

直接執行で補助事業を実施させていただきました。その事業の中で、この鋳物フレームからの脱却と

いうことで、いろいろ、板金構造ですとか、小さい鋳物の部品を溶接接合でつくり上げるというよう

な構造の検討をさせていただいていまして、その辺にも手を当てているところではございます。 

【船崎委員】  わかりました。 

【久保田分科会長】 ありがとうございました。 それでは、よろしいですか。 

【山本担当部長】  先ほど森本委員からご質問ありました、整備費に機材の減価償却が入っているかとい

う質問について、担当に確認したところ、減価償却費用は部品の費用に全部割り掛けられているとの

ことです。 それは、比較対象となる既存機の中にも含まれるということなので、整備にかかる費用

は全てＤＯＣ削減率の検討に考慮しているとお考えいただければと思います。 

【久保田分科会長】  ありがとうございました。 

    それでは、時間となりましたので、次に進みたいと思います。 

 
資料 7-1-2「関連要素実証」の質疑： 

【久保田分科会長】  ご説明ありがとうございました。 

  それでは、１０分ぐらい時間を見まして、質疑応答に移りたいと思います。何でもよろしいですので、

よろしくお願いします。 どうぞ。 

【船崎委員】  ファンについてですが、第２期から第３期にかけて、１８枚から２０枚に翼枚数を増やし、

ＯＧＶとの間隔を少し詰められているということでした。 これはノイズ低減と関連してくると思い

ます。ノイズについてファンの説明の中で何も触れられていないのですが、ＯＧＶとの間隔を詰める

ことによって、ノイズへの影響が出ていないのかどうか。それから、ファン全体のノイズのレベルが

どういうものであるかというのは、今回の説明の中で特に触れられていないので、その点についても

伺いたい。 

【小見主査】  ファンの技術については、ほとんど第２期でやったということでございまして、２０枚に

翼枚数を変えたこと、および、ファンとＯＧＶの距離を縮めたため、ファンの騒音の評価については

別途行っています。図に示されるこの静翼の傾きが少しきつくなっていると思いますが、このような

調整の結果、低騒音の性能は維持しつつ、軸長を短縮してきたということでございます。 

【船崎委員】  それはエビデンスとして出てこないのですか。今は２期と３期の違い、２期で十分やられ

たということですが、設計を変えているという意味では、そのところがきちんと維持されているとい

うようなことをどこかで述べられてもいいのかなとは思ったのですけれども。 

【小見主査】  この説明の中では触れておりません。 

【大石担当部長】  補足させていただきますが、ファンとＯＧＶの距離は変わっているのですけれども、

ファンの低騒音化設計をする上で大事なことは、ファンとＯＧＶの距離ではなくて、動翼の軸コード

長、あるいは動翼の翼厚さに対する静翼の比のような関係で決まります。 従って、低騒音化設計の

観点では、第２期と第３期で設計は変わっていない。このため、騒音への影響はないという評価をし
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たということです。 

【船崎委員】  私が申し上げたかったのは、そういうことを残しておいていただいてもよかったのかなと

いうことです。 

【小見主査】  はい。 

【辻川分科会長代理】  ２期から３期への設計変更で、圧縮機の圧力比といいますか、圧縮機の段数を６

段から９段に増やしていると説明がありました。 そのときに基準といいますか、６段と９段の場合

で、入口径が変わらないと考えたらいいのでしょうか。それとも全部、設計変更しているのでしょう

か。 

【山本担当部長】  全部、設計変更し直しています。６段と９段で全く同じ部品は、ひとつもありません。

ただ、技術としては第 2 期の研究成果がベースとした設計になっています。 

【辻川分科会長代理】  ですから、ちょっとそのときに、最終段の翼高さが低くできたという記述があり

ますので、最終段の翼高さが性能には重要なファクターになってくる。 確かにディフューザーパッ

セージで非常に翼高さを低くして、最終段を設計できたといことはわかるのですけれども、それをほ

かの機種の翼高さと比較することにどういう意味があるのか説明をお願いします。 

【小見主査】  これは横軸が推力になっていますので、大体このクラスだと同じ大きさになります。です

ので、今まであるような位置に、低いものでもこの位置だったものが、ここを越えると大体、他社で

すと軸流ではなくて遠心の圧縮機を選択しています。そうしますと、径は張るし、重たくなるため軽

量化にはつながらないため、燃費も悪くなるということで、エコエンジンでは、軸流でまとめ上げて、

軽量でシンプルなものを追求してきたということです。 

【辻川分科会長代理】  チップクリアランスの影響が大きいけれども、そこをクリアできたと解釈したの

ですね。ありがとうございました。 

【久保田分科会長】  １点よろしいですか。ＣＦＤの役割が随分大きいと思っています。もし、このＣＦ

Ｄが未発達であれば、ここまでいけたかどうか、それにかわるようなことができたのでしょうか。 

 逆に言うと、今まで計算機がないころでも開発をしていました。それは、いい手段、ツールを手に入

れたからもっと良くなったということかもしれませんが。 

【小見主査】  古いエンジンは、大体２次元翼による設計でしたが、今は、ＣＦＤが導入されたことによ

って、３次元的に翼の形状を変えて設計することができるといったところが一番大きいと思います。

専門家からはどうでしょう。 

【加藤主幹】  ほとんど小見の申し上げたとおりでございますが、圧縮機の基本となる設計の部分は必ず

しもＣＦＤではなくて、昔からの流線解析ですとか、あるいは１次元の解析で、基本的なパッセージ

や段数、そういった基本的な設計はしないといけない。最後の、今申し上げた３次元設計のところで、

ＣＦＤが発達するとともに、よりそこで効率を稼ぐことができて、従来に比べて１ポイントですとか、

そういったさらに上積みが従来機種に対してできているというところでございます。 

【小見主査】  どこでロスが発生しているかとか、そうした診断もできるようになったということが重要

なのだと思います。 

【久保田分科会長】  ありがとうございました。ほかにどうでしょうか。 

   それでは、時間がちょうどいいようですので、次に移らせていただきます。 
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資料 7-2「耐久性評価技術」、7-3「耐空性適合技術」の質疑： 

【久保田分科会長】  説明ありがとうございました。いかがでしょうか。  どうぞ。 

【岡部委員】  では、２点ほど教えてください。 

  １点は、この業界でよく使う言葉なのかもしれないですし、もしかしたら御社の言葉なのかもしれな

いですが、「耐空性適合化」という言葉がございますが、これは何ですか。あまり言葉の意味がとれな

くて。 

【小見主査】  英語で言えば、”Air Certification”、になります。 日本語では、耐空証明や耐空性証明

と使われます。 

【岡部委員】  空力がかかった状態における構造の信頼性評価ということですか。 

【金津所長】  エンジンに限らず、航空機が飛行しても良いという当局の認証（耐空証明）をいただくた

めに必要となる安全性及び環境保全の為の技術上の基準に適合させるための技術を耐空性適合技術、

耐空性適合化といっています。 

【岡部委員】  飛行時という意味ですか、これは。 

【金津所長】  そうです。 

【岡部委員】  わかりました。 

【金津所長】  航空法令上の要求ということです。 

【岡部委員】  そうすると、前半戦は材料のデュラビリティーに関して議論をしていて、後半戦は使用時

に関するデュラビリティーを議論していると、こう捉えてよろしいでしょうか。 

    わかりました。 それをまず前提として伺いたかったのが、計算は、仮定を入れれば何でも合って

しまいます。問題なのは、本当にそこから何を引き出すのかということが一番問題だと思っています。

例えば、ポイント・ストレス・クライテリオンを入れれば、寿命がうまく、縦軸と横軸に実験と計算

を入れると合う、４５度の線上に乗るという話がありますけれども、本当にそういうものは企業のお

役に立つのか。 

    むしろその先をやらないと、こうだからこういう設計指針を決められないのではないか、つまり、

寿命を予測するというのは結構、経験則を入れれば何でもある程度は合うと思います。私も専門なの

で一応、やっていると感じるのですけれども、それよりは、できればその先、先ほどのＣＦＤと同じ

使い方をしていただきたいと考えており、それをベースに、よりよい設計にフィードバックがかかる

というふうに言っていただきたいと思いました。 

【小見主査】  耐空性を取得するために、ほんとうに信頼できる解析なのかを確認するために、こうした

検証を進めているのですけれども、実際これで設計のオーソライズというか、耐空性の承認が取れた

としても、また別途必要となる耐久試験で、エンジンが本当に設計結果と同等のの寿命があるか証明

をしなくてはいけないので、実際の解析や設計が妥当であったかという評価が必要となります。。 

【岡部委員】  そういう点で言わせていただくと、もう１点、気になる点がありまして、幾つかの仮定が

入っていると思います。例えばポイント・ストレス・クライテリオンだとか。こういうものをいきな

り PＣ（公）の場に持っていっても、オーソライズされて、ピアレビュー（査読）システムを受けた

きちんと認知された理論でない限り、これは合わせただけでしょうと言われてしまうのではないかと

思います。つまり、論文にしないと、ピアレビューを受けて、第三者からの間違いなくこの理論は大

丈夫だという評価がないと厳しいのではないかと思うのですが、その点、どうお考えでしょう。 

【本田担当課長】  本件に関しては、こういったやり方をやっているということの審査ではないですけれ
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ども、学会発表をして、公の場にさらすということはやっております。あと、経験則を入れれば何で

もある程度は合うというところなのですけれども、これは、ダブテールの実際のものを壊して、その

結果が説明できるように特性距離を決めていったというわけではなくて、単純形状のクーポン試験の

結果を使って、その結果から取り出してきた結果を実機設計に当てはめると、実際の物の壊れ方、ダ

ブテール形状といった複雑なものの壊れ方も説明できるという、設計の手順というか、流れを作った

ものです。 単純に、試験を実施し、こういった距離にすれば解析結果に合うという合わせ込みをし

ている訳ではありません。 

【岡部委員】  でも、そうすると、その中の応力の勾配の積分値と、そこにかかっているひずみエネルギ

ーの量が完全に一致しない限り、理論的には証明できないはずです。完全に、完璧に、その結晶粒で

議論したときに、素過程に対して何を積分値としてとるかが、複合材料の世界でも、金属の世界でも

こういう急峻な高応力の場に関してかなり議論となるはずです。 やっていることは非常にすばらし

いと思いますが、こういう話で終わっても何か、やはりできればそうだとすると、こういう応力勾配

がつかないような設計にまでいってもらえると、自分たちとしても役に立っているなというか。 

【久保田分科会長】  同じようなことを解析のほう、ＣＦＤは完全にうまくいっているかというと、実は

そうでもないのです。同じような問題があって、これは多分乱流計算をやっているのだと思うのです

けれども、乱流計算の仕組みとして、解析的には出てこない。したがって、ある定数値を与えなけれ

ばいけないのです。その定数値の与え方によって、幾らでも結果が違う。これをチューニングと称し

て、合うように調整しているのですけれども、そこでうまく折り合いをとっているのではないかと思

うのですが、それが実際の現象に合うようになっていればいいとしているのでしょうか。 ＣＦＤが

いいといってもそれ以上のことはできていないのではないんでしょうか。 

    ＣＦＤは今、どうやっておられるのですか。自社で解析されているのですか、あるいは市販のツー

ルを使ってやっているのですか。それはおそらくいろいろなツールがあって、どういう場合にはこれ

がいいというようなお薦めがあって、それを使うというのが世の中、もうそうやっている。矛盾もな

くしているのではないかと思うのですけれども、そういうことではないのですか。 

【加藤主幹】  ＣＦＤについては市販のツールではなく、開発したツールでやっておりまして、今おっし

ゃられたようにチューニングと称する調整をしています。 乱流の定数もそうです。 いまだにＣＦ

Ｄで翼列の流れを解いて、試験どおりの効率というのはやはり出てこないので、試験データと合わせ

込んで、開発にはＣＦＤを利用しているという現状です。 

【久保田分科会長】  悪く言うと、実験に合うように定数を決めて計算処理したということになってしま

うのですよね。 

【加藤主幹】  理想的には最後は全くそういう合わせ込みを無くして、試験をせずにＣＦＤで設計が完全

にできれば、究極の姿としてはいいと思うのですが、やはりそれはできるとは考えておりません。 

【久保田分科会長】  同感です。昔、筑波大の方が、第一原理まで立ち戻って、解析だけで乱流を計算し

ようとしていました。これができれば多分ノーベル賞と言われていたのですが、それを、その弟子が

研究していたのですが、結局今はＣＦＤは完全な解析はできないため、合わせ込まなくてはならない。

その中でうまく利用していくしかないのではないかと私も理解しております。 

【岡部委員】  私はその上で、できればその技術を利用して、設計までつなぐというふうな道を出してい

ただけると、こちらとしても、ただ単に合わせただけじゃないという感じを持てるものですから、ぜ

ひそう言っていただきたいということです。 以上です。 
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【久保田分科会長】  あと、いかがでしょうか。 

 それでは、以上で一応終わりにしまして、これから先は、議題６－３、実用化・事業化に向けての見

通し及び取り組み、及び議題７、全体を通しての質疑ということになります。 

 
【非公開セッション】 

6-3 実用化・事業化に向けての見通し及び取り組み 

7. 全体を通しての質疑 

 
【公開セッション】 

8. まとめ・講評 

各委員から、以下の講評があった。 

【久保田分科会長】  公開ではあるのですけれども、一般傍聴者の方がいらっしゃらないので、このまま

進めたいと思います。 

  議題の８、まとめ・講評ということであります。審議も終了いたしましたので、各委員の皆様から、

最初にお願いしましたように、講評をお願いします。感想でも結構でございますのでよろしくお願い

いたします。 

   これから先の皆様のご発言は公開として、議事録に記載させていただきますので、ご留意ください。 

   それでは、講評いただきたいと思いますので、山崎委員から順番にお願いします。 

【山崎委員】  今日、環境適応型小型航空機用エンジンの研究開発というプロジェクトについて報告をい

ただいて、非常に順調に進んだことをうれしく思っております。達成度のほとんどが丸印で、三角は

１つぐらいだったと思うのですが、もうちょっと積極的に二重丸をつけられてもいいような技術もあ

るのではないかと思います。私としては、例えば摩擦接合、あのような製造技術はこれから、先ほど

もＩＨＩの方がおっしゃっていたように、日本の中で航空機産業を残していくためには必要な技術だ

ろうと思います。ですから、もうちょっと積極的に二重丸をつけるような評価をしてもよかったので

はないかと考えております。 

    いずれにしても、デモエンジンはできなかったのですが、非常にいい成果が出せたことを、ご苦労

さまと申し上げたいと思います。ありがとうございました。 

【森本委員】  今日は１日ありがとうございました。皆様のこれまでの長年にわたるこの研究に心から敬

意を表したいと思っています。エンジニアリング的なアウトプットも、今後の波及効果も含めて非常

に期待できるものだと思っております。 

    一方でちょっと気になったのが、やはり市場調査に関する、費用対効果等含めて、もうちょっと精

査の余地はあったのではないかと思っています。一方で、ＤＯＣの考え方を導入されたということは、

非常にユーザーとしてはありがたい。ただ、エアラインとクロストークしているからには、もうちょ

っとエアラインサイドに立ったメッシュで見えるとよかったと思っています。今後は、ここでつくり

上げた高圧系の技術を中心に、いろいろな展開を期待したいと思っております。 

    最後に感想ですけれども、あまり事業化にとらわれずに、実用化して、今回の数値的な検証を本当

の実際のエンジンで回して出来たら、もっともっとエンジニアの研究成果として付加価値がついたの

かと思います。これは感想ですし、お金の問題もあるので、ないものねだりだと思っていますが、そ

ういう感想を持ったぐらいすばらしい研究だと思いました。ありがとうございました。 
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【船崎委員】  私も同様な感想ではございますが、最初に、この事業推進に携わられた多くの方々のご苦

労に敬意を表したいと思います。ＨＹＰＲ、ＥＳＰＲに続いての小型エコで、デモ機をつくるんだと

いう当初の話を伺っておりまして、その熱意の中で中間評価をさせていただいて、その中で、今回の

お話にも出ておりましたが、ＤＯＣというふうな形で、少し差別化を持たせたようなエンジンの開発

というふうなところで、前回、中間評価の段階でも非常に感銘を受けたものですが、その後の社会情

勢の変化によって、燃費重視ということで方向性も変わり、またデモ機という非常に夢を持たせてい

ただいたものが残念ながら実現できなかったわけですが、やはりこのプロジェクトを経て得られたも

のは非常に大きかったのだなと思います。 

    こういうものに少しでも携わっている者として、得られた成果をどんどん発信していただきたいと

思っておりますし、今後のエンジン開発にどんどん展開していただきたいと思っています。 

    また、途中で申し上げましたが、やはり得られた成果をできるだけ広く知っていただくような努力

をお願いしたいと思っておりますし、その努力が、今後の新しいエンジン開発の国民の熱意に転じて

いくのではないかと期待しているところもあります。 

    また、先ほど強みの中に出ておりましたし、山崎先生もおっしゃっていましたが、やはりゲームチ

ェンジャーになり得るのは、もちろん材料もあるかと思いますけれども、やはり製造技術であるとい

うふうに、この間の現地調査会も通じて深く感じたところでもありまして、やはりこの製造技術、国

内でいろいろな関連の製造技術に携わっている会社等ありますので、いわゆるオール・ジャパンでこ

の部分を支えていくということが必要なのだろうと思いますし、それが今後の日本の生きる技術の道

にもなるというようなこともあります。 航空分野には限らないわけですが、この製造技術をいかに

高めて、それを航空の中でさらに生かしていけるかと、そういううまい循環をつくっていくというこ

とが今後の日本の戦略になるのだろうというふうに思っていますし、今回そのような結果も多く出て

いたということで、非常に感銘した次第です。  以上です。 

【岡部委員】  今日は１日、長い間ご説明いただきありがとうございました。非常に多岐にわたって検討

なさっていて、大変感銘を受けました。 

    私は中間審査には出席していませんので、今日何とかしっかりキャッチアップしようと思って私な

りに聞いていておりました。そうすると、３つの点で、このＮＥＤＯプロジェクトで成果が出たのか

なと、勝手に思っております。 

    第１点は、ＤＯＣという概念を導入したことで、ノイズ、ＮＯＸの低減という、この３つの評価指

標に関して低減するということが非常に重要だということをはっきりさせて、これが、先ほどのお話

ですと１５０席級程度のものにも適用がどうもできそうだということは、非常に波及効果としてある

のだろうということ。私は、これはどんどん、２、３に行くほど重要だと思っています。 

もう１点は、ＣＡＥをかなり積極的に導入したこと。計算機援用工学をこれだけ積極的に導入した

例、特に航空機分野で、いろいろな多岐にわたって積極的に導入した例は、なかなか無いと思ってい

ます。それによって納期、コストの低減につながりそうだということが２つ目で、３つ目が最も重要

ではないかと感じているのですが、私も何回かＮＥＤＯのこういう報告会に出させていただいたので

すが、これだけ１つの会社から実施者が分科会に出てくることは、なかなか無いと思いまして、これ

はもう完全なる人材育成につながったのではないかということで、ＩＨＩは日ごろよりプロジェクト

に非常に真摯に取り組んでいらっしゃって、全社を挙げて皆さんが同じ方向を向いて取り組んだとい

うことが、いつの日か必ず結実するのではないかというふうに私は感じました。 以上です。 
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【辻川分科会長代理】  本日は長時間にわたって、いろいろなご説明ありがとうございました。朝の最初

の紹介でも申し上げましたが、縁あって中間評価もさせていただきました。そのときは４年経過後ぐ

らいでしたか、その時点では、まだちょっと先がどうなるのかという心配をしたような覚えもござい

ました。後６年の長きにわたって、非常に成熟した技術を獲得されたという印象を受けております。

特に、以前からのＩＨＩの国際共同開発というバックグラウンドもありまして、それでＤＯＣという

新しい評価の視点をエンジン全体に入れられたということで、非常に感銘を受けました。 

    中間評価のときにも、デモ機はどうなのだろうというような感じでしたけれども、最終的にデモ機

をつくらないということになりましたので、その辺は少し残念だと思いました。コストを削減するた

めに、例えばオーバーホールや組み立て手順など、その辺まで非常に検討されておられますので、や

はり最終的には物ができたらよかったのかなと、そういう感想を受けました。 

    それともう１つは、このプロジェクトを通じてほんとうに、ＩＨＩ、あるいはＫＨＩ、ＭＨＩ、３

社が参画されていますので、非常に人材育成につながっているのかなという感想を受けました。私も

大学に籍を置いていましたので、ぜひこの成果を宣伝していただいて、我々航空宇宙工学の学生がぜ

ひＩＨＩへ行ってみようというような気が起こるような、その成果報告をぜひしてほしいと思ってお

ります。昔はずっと毎年、学生がお世話になったのですが、最近ちょっと間があいておりますので、

ぜひよろしくお願いしたいと思います。 

    本日はありがとうございました。 

【久保田分科会長】  私からは、ちょっと違う視点から感想を述べさせていただきたいと思います。 

    私は、もう五、六年前ですか、総合科学技術会議という政府の組織というか、会議がありまして、

ちょっとそこの仕事をしていたことがあります。あのころは第３期科学技術基本計画、私どもがやっ

ていたころは第４期科学技術基本計画というのがつくられました。第３期のときは、いろいろな技術

は縦割りになっていたのですね。飛行機であるとか船というように、要するに、いわば日本の大学の

学科がそのまま総合科学技術の概念になっていたのですが、第４期からそれを大きく変えようという

ことになりました。１つはイノベーションという立場、もう１つはグリーンテクノロジー、環境です。 

    その後、私は委員から外れたものですから、今どういうことになっているかわかりませんけれども、

そのことから言いますと、まさにこのエコエンジンというのは、イノベーションと環境適合というこ

とを先取りしていた技術ではないかと思っております。これができてきて、実際に使われるというこ

とになれば、これはまさに狙ったとおりの日本の第４期科学技術基本計画を、そのままあらわしてい

るものと思っております。 

    航空機、機体、エンジンも同様に、開発スパンが長くて、その間に、最初に始めた技術というのは、

段々、開発の終わりぐらいになると古くなってくるのが普通です。それが色あせないで、どんどん更

新していってということをやっているのは、非常にすばらしい。これはきっとＮＥＤＯの目のつけど

ころもよかったのかもしれませんし、ＮＥＤＯと実施者と両方うまくいっている例ではないかと思い

ます。皆さんおっしゃるように、これが実用化されて事業化されていけば、申し分ないプロジェクト

ではないかと思います。 

 
    最後に、事業費のトータルを見ましたら１６６億円と大変な額です。これがそれだけのエンジンに

なるかどうかというのは、これからどうやって生かしていくか。だからいろいろな技術ができてきて、

これを生かしていって事業化していけば、これは決して高いものではなかったのではないかと言える
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ように、これからしていただきたいと思っております。 

    以上で、分科会を終了しますが、言い足りなかったことはございませんか。大丈夫でしょうか。 

ちょうどいい時間になってきましたので、最後に、推進部から一言お願いします。 

【山本課長】  本日、出席いただいた実施者、航空機武器宇宙産業課および推進部部長の３名からお礼と

コメントを言わせてもらってよろしいですか。 

【久保田分科会長】  はい。 

【山本課長】  最初に、実施者側を代表してＩＨＩの金津所長、お願いします。 

【金津所長】  本日は、先生方、ほんとうに長い間ご審議いただきまして、ありがとうございました。 

    ご説明させていいただいたとおり、小型エコという形そのままでは市場には出ていませんけれども、

間違いなく私どもの基礎体力というのですか、基盤技術の技術力というのは高まっています。よくサ

ッカーで、最近の日本人は外国人に当たり負けしないと言っていますが、我々も当たり負けしないだ

けの体力が多分、このプロジェクトを通じて涵養させていただきましたので、そのことについては、

ＮＥＤＯの皆さん、それからＭＥＴＩの方にも大変感謝申し上げます。 

    もともと民間エンジンの世界は、Ｖ2500 というエンジンの国際共同開発が最初のスタートラインだ

ったのですけれども、これが一回り回って、今その後継のＰＷ1100Ｇというエンジンの国際共同が始

まって、我々のエンジン開発というのも、やっと二回り目が始まったところです。そういう点でいく

と、今までは何かよくわからずに、右往左往しながやっていたのですけれども、ここからほんとうの

意味で世界と勝負していきたいというふうに思っています。皆様のご支援、今後ともいろいろとお助

けいただきながらやっていきたいと思います。世界の舞台で戦っていきたいと思いますので、今後と

もどうぞよろしくお願いいたします。 

    今日はほんとうにありがとうございました。 

【山本課長】  続きまして、経済産業省から荒木様にお越しいただいているので、一言コメントをお願い

いたします。 

【荒木総括係長】  皆様、長時間にわたりましてご審議いただきまして、ありがとうございます。経済産

業省で航空機を担当しております荒木と申します。よろしくお願いいたします。 

今回、エコエンジンプロジェクトでは、１０年間の長期間にわたりまして技術開発、実証も含めて

やっていただきましたけれども、最後、デモエンジンの作製というところまではいきませんでしたが、

実際に日本としてやはりＴＲＬ６の壁を越えたいというのは、我々含めて思っているところでもござ

います。 

    そういったところに関しては、デモエンジンもございましたが、ちょっとまだ議論はし切れていま

せんが、隣の防衛のエリアでつくっているエンジンというのも実際ございますので、ああいったとこ

ろと、ある種、技術連携ないし実証の連携をしていくということが必要だと考えています。実は我々

経済産業省側として、防衛省と最近、その切り口ではありますが、民防連携という形でちょっと考え

始めているところでございます。なので、そういったところの１つの、ある種技術として、技術実証

事業としてやるというのも１つ価値があることなのかなというところを今、この瞬間感じております。 

この成果として出てきませんでしたが、圧縮機とか燃焼器とかああいったところを、日本国である

程度、ＴＲＬ含めて引き上げた上で、今後、ＰＷ1100 のＰＩＰとか、いろいろ出てくるであろうエン

ジンございますので、ああいったところで実際に搭載をして商品メーカーに訴求をしていくのかなと

いったところが、端的な、我々も考えている、ある種戦術でございます。 
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そういったところ含めて我々、国では産業構造審議会で議論をしておりますので、そういったとこ

ろのエンジンも含めて、材料、次期完成機と、あと、森本さんいらっしゃるＭＲＯの関係とか、ああ

いったところを総合的に議論を今させていただいておりますので、そういった、大きな場も含めて、

航空産業を今後引き続き、我々としても盛り上げていきたいというふうに思ってございますので、引

き続きご支援をよろしくお願いいたします。 

【久木田部長】  推進部長の久木田でございます。 

この１０年プロジェクトというのは、ＮＥＤＯでもなかなかないのですけれども、私で４人目の部

長なのですね。要するに、ＮＥＤＯでのマネジメントというのは、この１０年プロジェクトを見ると、

始めた当初は一体どうだったのだみたいなご質問もございましたけれども、我々としては、マネジメ

ントとしてはよく考えないといけないと思いました。 

それから、１０年たつと、企業の体力、それから環境の変化、国の政策の重点項目の変化とか、い

ろいろな環境の変化があって、これをどっちに持っていくかというのは、その時々の政策によってす

ぐに変えるのではなくて、やはり長期を見ながらやらないといけないと。これも非常に難しいマネジ

メントだなというふうに思いました。 

それから、プロジェクトというのは、要するに国やらＮＥＤＯから金が出ている、そのときだけが

プロジェクトではなくて、終わってからが大事だということを非常に思っております。昨今、技術で

勝って、ビジネスで負けていると、こう言われていますけれども、この業界では、技術で負けていて、

今からビジネスでどうやって勝つのだというのは、やはりここは相当、国もＮＥＤＯも、それから航

空業界も一緒になって考えていかないといけないと非常に思いました。 

それから、ホームランが、このエンジンをそのままどこかに売るということであったとすると、い

ろいろな単打というか、ヒットをいっぱい打ってくれたということで、このヒットについても、人材

育成も含めてですけれども、うまくＰＲができればいいと思っております。 

そういう意味で、これはどこがやったのだと言われて、ヒットの部分はなかなか、やっていただい

た企業が、これはＮＥＤＯだとあまり言わないようなところもあるのですけれども、ぜひ、ここのヒ

ットはＮＥＤＯの成果でもあると言っていただければと思っています。 

長い間ありがとうございました。 

【久保田分科会長】  以上でよろしいですか。 それでは、分科会を終わらせていただきます。 

 
9.  今後の予定 

【成田主査】  資料８のほうに書いてございます今後の予定について、ごく簡単にご説明いたします。 

 質問票につきましては、既に評価委員の皆様に送らせていただいております。質問がある場合には、

７月２２日までに事務局へお寄せください。評価コメント票、評点シートにつきましてもあわせて送

付させていただいております。８月２日までにご回答をお願いいたします。 

 委員から質問があった場合、実施部門はご協力をお願いいたします。各評価委員のコメントをまと

めた評価書（分科会案）を実施者に提示しますので、その内容をご確認ください。これに対しまして、

事実誤認の確認であるとか補足説明という形で意見書を作成する場合、一応目標は９月９日ごろまで

とさせていただいております。 

 あと、中立性確保の観点から、委員から実施部門へ直接の質問、接触は避けていただくようお願い

いたします。推進部の評価委員との意見調整は、分科会長に一任で最終判断いただくことをご了承く
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ださい。 

 また、分科会資料につきまして、委員の皆様の分科会資料は事務局より発送することも可能ですの

で、ご希望の方は座席に資料を置いたまま、お帰りください。 

 以上でございます。 

【竹下部長】  本日は、長時間お疲れさまでした。特に評価委員の皆様、ナショプロの事後評価に参加い

ただきまして、まことにありがとうございます。改めて御礼申し上げます。今後２週間で評点票をい

ただきますけれども、またぜひ率直な評価コメントと評点について、今後の提言をよろしくお願いい

たします。それから、実施者、推進部の皆様、自己評価に対応いただきまして、まことにありがとう

ございます。 

 事後評価の委員会は本日、これで終了でございます。一方、先ほどから話題になっておりますよう

に、追跡調査ということで、我々、プロジェクト評価と同等に、車の両輪として重点的に実施してお

ります。これはナショプロのアウトカムということを、先ほどありましたように、成果がほんとうに

産業競争力の強化につながっていっているのかということは何度も聞かれて、さらに聞かれてくるこ

とと思いますので、これを説明するツールとして追跡調査というのは価値を置いておりますので、ぜ

ひご協力のほうをよろしくお願いいたします。 

 本日はありがとうございました。 

 
10. 閉会 

 
以上 
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評価における主な今後の提言 今後の取り組み方針 

○本プロジェクトで得られた技術を適用して事業化につなげることを期

待する。今後の開発に向けては実証試験用エンジンの製作及び関連の研究

開発施設等の共同利用施設設置等が必要となるが、その際、市場調査と技

術開発の間にもう少し一体感を持たせることを期待する。 

 

○分野分担型のこれまでの下請から、インテグレーション技術を磨き、日

本ならではの高付加価値の次世代旅客機・エンジン等の開発をできうる体

制を構築する必要があり、こうした実利に寄与する研究を積極的に進めて

いくべきと考える。 

 

○材料技術は日本が得意とする分野であり、エンジン部材にも例えば CMC

（セラミックス基複合材料）等が使われ始めていると聞くが、さらに適用

範囲・材料を増やして、日本が世界を先導し得るように働きかけるのが望

ましい。 

○今後需要が見込まれる民間航空機の方向性や、航空機分野における国

内外の技術動向や実態調査を平成 25 年度より実施している。今後、次

世代航空機の方向性としては電動化が進むことが見込まれており、次世

代航空機への導入が想定される次世代航空機システム開発の課題や研

究開発体制等について、新規プロジェクト立案も視野に入れつつ、調

査・検討を引き続き実施する予定である。 

 

評価結果を受けた今後の取り組み方針について 



 

 

 

本研究評価委員会報告は、独立行政法人新エネルギー・産業技術

総合開発機構（NEDO）評価部が委員会の事務局として編集して

います。 
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