
 
図 1.2-1 SFW の技術的挑戦 6) 

航空機スマート構造と関連技術の動向 
～モーフィング構造とその要素技術を主体として～ 

 
概要 
航空機をさまざまな面から効率的に変えていくスマート構造技術に関し、翼のモーフィ

ング技術を中心にして世界の研究開発の動向とその要素技術について解説する。 
 
１．全体の狙い、歴史・動向 
１．１ 世界の航空機産業の流れ 
ライト兄弟がエンジン付の空気よりも重い航空機を飛行させて 100 有余年、航空機は民

間旅客ならびに軍事の両面で不可欠な移動体となった。1980 年代の東西冷戦終結を境にし

て欧米の対 GDP 軍事費は著しく削減され、航空機産業の軍事依存度は低下傾向にある 1）。

一方、世界の民間旅客数は 1980 年代後半から急激に増大して来た。2001 年の米国同時多

発テロ、2008 年に発生した世界的金融危機の影響により旅客数が一時的に低迷した時期は

あるが、経済成長著しい新興国の機材需要、低価格航空会社による航空機輸送の普及など

を背景に旅客数と機材需要はいずれも拡大傾向にある 2、3)。この航空機産業の世界的な流

れが、民間旅客、軍事の両面でスマート構造の実現を望む背景になっている。ここで、ス

マート構造とは後述するように、センシングやアクチュエーション機能を内包した、機能

化された構造を意味する。 
 
１．２ 欧米の航空機研究開発の概要とスマート構造の動向 
米国では、NASA が将来の亜音速機の技術的ゴー

ルを表 1.2-1 のように定め、図 1.2-1 の技術的挑戦

を掲げて SFW（Subsonic Fixed Wing）プロジェク

トを進めている 4)。『Reduce OWE（文献 6 によれ

ば“Aircraft Operating Empty Weight”の略）』が構

造分野における挑戦であり 5、6)、軽量高アスペクト

比翼を可能とする技術の探索と開発を目的に『High 
Aspect Ratio Elastic Wing』の研究が行われている。 

 

 

表 1.2-1 NASA による将来亜音速機の技術的ゴール 4) 

CORNERS OF THE 
TRADE SPACE 

N+1(2015 EIS) 
Generation Conventional 

Tube and Wing 
(relative to B737/CFM56) 

N+2(2020 IOC) 
Generation Unconventional 

Hybrid Wing Body 
(relative to B777/GE90) 

N+3(2030-2035 EIS) 
Advanced Aircraft Concepts 

(relative to user defined 
reference) 

Noise 
(cum. below Stage 4) -32 dB -42 dB 55 LDN at average airport 

boundary 
LTO NOx Emissions 

(below CAEP 6) -60 % -75 % better than -75% 

Performance: 
Aircraft Fuel Burn -33 % -40 % better than -70% 

Performance: 
Field Length -33 % -50 % exploit metro-plex concepts 

 

この解説概要に対するアンケートにご協力ください。 

 

（公財）航空機国際共同開発促進基金 【解説概要 25-2】 
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欧州連合では、『欧州研究開発フレームワーク計画（Framework Programme for 
Research and Technological Development）』第 7 期（期間：2007～2013 年、全体予算：

532 億ユーロ、『FP7』と略される 8)）の枠組みの下、以下のスマート構造関連研究が行わ

れている 7)。 
 ・Smart High Lift Devices for Next-Generation Wings（SADE） 
 ・Active Control of Flexible 2020 Aircraft（ACFA 2020） 
 ・Aircraft Integrated Structural Health Assessment II（AISHA II） 
上述の欧米の活動から読み取れる今後の航空機研究開発のキーワードは次の通りである。 

・『燃費性能』、『環境適合性』の高い機体の実現 
・『最適な飛行』により将来航空輸送で懸念される空と空港の過密化を克服 
・『機体検査費用の低減と検査時間短縮』を実現して運用費削減 

これらの要求に対して共通して適用できる手法が『スマート構造』技術である。材料開発

や複合材構造設計技術の高度化、空力設計技術の高度化は引き続き活発に進められると予

想されるが、併せて『スマート構造』技術は、成熟した従来の機体構造に対するブレーク

スルー技術として実用化が期待される。 
ところで、日本機械学会 9)によると、スマート構造は『その中に人間の筋肉、神経、頭

脳に相当するアクチュエータ、センサ、コントローラを備えている構造』で、『アクチュエ

ータやセンサ、コントローラ機能を内包して、かつ複雑化を避ける』のが目的とされる。

これ従うと、航空機では概ね『モーフィング構造』である。モーフィングの歴史的概略は

Weisshaar により述べられている 10)。最近は UAVs（Unmanned Aerial Vehicles）への適

用に多くの関心が集まっている。それは、UAVs の特徴である『低コスト、安全性／信頼

性の低要求（有人機に比べて）、低空力荷重』といったことを背景として、①革新的な材料

やアクチュエータにより従来よりも機体重量へのインパクトを軽減させる構造設計が可能

になってきたこと、また、②衛星サービスの成長による衛星不足の懸念から、国境警備、

気象等のルーチン的なミッションにUAVs の利用が検討されるようになってきたことなど

が理由としてあげることができる。 
モーフィング技術には有望なものもあるが多くは研究段階にあって実用には至っておら

ず、現状、従来構造からのコスト増がシステムレベルでの恩恵によってカバーされる場合

に、ある特定の機体において取り入れられるという『設計オプション』として捉えられて

いる。 
 
２．スマート構造による制御 
航空機は一般に飛行エンベロープのある一点・ある燃料積載条件で最適な空力特性（最

大 L/D）が得られるように設計される。しかしながら、燃料重量とその分布は飛行中に連

続的に変化し、また、航空管制等によって最適でない飛行条件におかれるため、『準最適』

な性能が民間航空機では特に重要となる。モーフィング技術この問題に応えられる技術の

一つである。翼モーフィング・コンセプトの整理は Barbarino らが網羅的に行っている 11)。

また、適用目的の観点から玉山がまとめている 12）。本章では大型プロジェクトの紹介の後、

後者の適用目的で分類して研究例を紹介する。 
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図 2.1-1 AWTC の補助的舵面の設置

の様子 21) 

２．１ 過去のプロジェクト 
アメリカ・DARPA（Defense Advanced Research Projects Agency）により MAS

（Morphing Aircraft Structures）プログラムが 2002 年に開始された 13-16)。Lockheed 
Martine AeronauticsとNextGen Aeronauticsが主な契約先となり、各々独自に機体設計、

風洞試験実証、飛行試験実証を進めた。Lockheed Martin Aeronautics では折り畳み翼を、

NextGen Aeronautics では胴体に翼を引き込まずに翼平面形を変化できる機構を提案し

た。 
航空機の機動性向上に向けたプロジェクトには、United States Air Force（USAF）及

び NASA が共同で 1975 年に開始した MAW（Mission Adaptive Wing）17)と、DARPA、

AFRL（Air Force Research Laboratory）、及びNASAが 1995年より開始したSmart Wing 
Program18)がある。何れもヒンジレス舵面を適用したプロジェクトである。MAW は F-111
をベースに飛行試験が行われ、Smart Wing Program では風洞試験によって技術実証が進

められた。 
同じく機動性向上を目指したプロジェクトに、F/A-18A の翼を改造して飛行実証した 

NASA の AAW（Active Aeroelastic Wing）プロジェクト（1995～2005）がある 19)。 
欧州では、9 カ国 15 機関の共同による 3AS

（Active Aeroelastic Aircraft Structures）プ
ロジェクトが 2002 年より 3 年間実施された

20)。この中で、翼の弾性変形を効果的に制御

する技術 AWTC（Aeroelastic Wing Tip 
Control)コンセプトが研究され、3AS 実証用

プ ラ ッ ト フ ォ ー ム 風 洞 模 型 EuRAM
（European Research Aeroelastic Model）
に対し、図 2.1-1 に示す補助的舵面により主

翼変形を制御して飛行時の主翼にかかる抵抗

を低減させた。 
 
２．２ 飛行エンベロープ拡大 

飛行エンベロープ拡大を目的としたモーフィングにはスパン、コード、及び後退角の変

形が含まれるが、コード方向のモーフィング適用は稀である。スパン伸長モーフィングは

特に軍事用途で検討されてきた。望遠鏡式（Telescopic）の機構が代表的である。一方、

DARPA の MAS で Lockheed Martin Aeronautics により風洞実証が行われたモーフィン

グは、翼の内舷側を折りたたむことでスパン長を劇的に短くし、その機構の特徴から『Z
翼（Z-Wing）』と呼ばれる。 

1960～70 年代に多くの軍用機が後退角可変機構（Swing-wing）を導入している

（F-14Tomcat、Su-17 等）。後退角モーフィングの究極の形は斜め翼（Oblique-wing）で

ある（例：NASA の AD-1）。NextGen Aeronautics は DARPA の MAS プログラムにおい

て、翼後退角と翼平面形面積を独立に変形させる技術の飛行実証を（MFX-1、MFX-2）行

った 14、16)。 
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図 2.4-1 適応翼端デバイスによる荷重制御 37) 

 
図 2.3-2 Buckle Wing27) 
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図 2.3-1 エクセンチュエータ模式図 

２．３ 機動性向上と空力性能改善 
機動性向上と空力性能改善を目指したモーフィング技術は、“翼変形制御により翼面荷重

の分布とその総荷重を制御する”という発想は共通で、従って機能的には同じである。異な

るのは翼変形の速度で、後者は高速な変形を要しないが、前者は飛行制御に必要な程度に

高速性が必要である。本節では、翼変形制御の機能として『翼のねじれ』を発生させるモ

ーフィングと『翼の断面形状』を変えるモーフィングに重点を置いて研究例を紹介する。 
NASA、Rockwell International、USAF（第 2 期で抜けた）が共同で実施した AFW

（Active Flexible Wing）プログラムは、無尾翼の戦闘機をベースに、通常の翼ではエル

ロン逆効きが発生する飛行条件でも正常な飛行が可能であることを実証した 22)。これに続

いたのが飛行実証プログラム AAW である。 
翼のねじり制御では、スパン方向のねじり剛性分布を能動的に制御する手法が多く使わ

れる。ChenらのVSS（Variable Stiffness Spar）コンセプト 23)が代表的で、その後、Florance
らの VSS24)、Cooper の Adaptive Stiffness Structures25)が提案された。 
翼断面形状制御の目的はオフデザインの空力性能向上にあり、翼の一部（前・後縁部）

を制御するものと翼断面全体を制御するものとがある。代表的な機構は、DARPA の Smart 
Wing Program フェーズⅡ26)で導入されたエ

クセンチュエータ（Eccentuator）である（図

2.3-1）。先の折れた梁の一端に回転アクチュ

エータを取り付けることで、回転運動を上下

動に変換して高速変形を可能とする。斬新な

手 法 と して 、『 Buckle Wing Morphing 
Aircraft Concept』がある（図 2.3-2）27)。

Bolonkin らは可変キャンバーの効果を解析

的に調べた 28)。日本でも JAXA において、

Eco-Wing 活動の一環として翼後縁にモーフィ

ング技術を用いた際の揚力分布最適化の研究が

行われている 29)。 
 
２．４ 空弾制御（突風、フラッタ） 
空弾制御として、最近のフライ・バイ・ワイ

ヤの航空機では、MLA（Maneuver 
Load Alleviation）及び GLA（Gust 
Load Alleviation）が導入されている

30-32)。MLA についてはBoeing が 1989
年に米国特許を取得している 33)。また、

動的荷重の制御として Airbus により

近年米国特許が申請されている 34、35)。

特許申請者のWildschekらは750人乗

り規模の BWB（Blended Wing Body）
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航空機について突風荷重応答の検討も行い、GLAS（Gust Load Alleviation System）を

数値解析により設計・評価している 36)。Miller は、適応翼端デバイス（Adaptive Wing Tip 
Devices）による荷重抑制の検討を行った（図 2.4-1）37)。PARTI（Piezoelectric Aeroelastic 
Response Tailoring Investigation)プログラムは適応材料を使った空弾制御試験で、NASA 
LaRCとMITの共同により実施された 38）。長さ5ftの高アスペクト比翼模型の内部にPZTs
（Piezoelectric Ceramic Materials）を複数配置した。最も効果の高かった制御則ではフ

ラッタ発生動圧を 12%も向上することができた。 
 
２．５ モーフィング構造の最適設計 
モーフィング構造設計では、安全性を確保しつつ、形状変形を効果的に実施できるよう

に構造の最適化が行われる。ここでは空力性能の他に、翼根の曲げモーメント、翼の構造

重量、剛性要求など、多分野（Multidisciplinary）にわたる複数の目的変数を最適化する

必要がある（Multi Objective Optimization Problem）。 
Padula らは有限要素法による構造解析と ADIFOR39)でコーディングした空力解析コー

ドを連成させて最適化計算手法を構築した 40)。モーフィングではアクチュエータによる形

状変形制御を最適化のフローに組み入れる必要があり、エネルギーの立場から最適化を行

う試みが行われている 41)。一方、複合材の異方性を利用すると受動制御（Passive Control）
により翼変形を実現できる 42)。モーフィング技術適用による機体システムとしての性能評

価も行われている。Wittmann らは、幅広いミッション要求に対してモーフィングのシス

テムレベルの効果を定量的に評価する手法を示した 43)。 
 
３．主要要素技術 
本章では第２章で示したスマート構造を構成する主要な要素技術について、機構、アク

チュエータ、柔軟材料、センサの 4 項目に分類して、国内外の研究を紹介する。 
 
３．１ 柔構造のアクチュエーション技術（機構） 

Baker らは、多数のトラスとアクチュエータで翼のリブを構成し、アクチュエータ位置

の最適化を行っている 44)。DARPA、AFRL、および NASA による Smart Wing Program、

ヨーロッパの FP7 プロジェクトの SADE では、エクセンチュエータに回転モータを取り

付けることで回転運動を上下動に変換した。多くの機構はリンクを介してアクチュエータ

の動きを翼断面形状変形に変換するが、Poonsong により提案された『Multi-Section 
Camber Wing』では 45)、複数部品の連結でリブを構成して幾つかのスパンに配置し、複

数のアクチュエータを使って同時にリブを変形させた。また、翼後縁モーフィングとして

複数の機能『Multi Functionality』を発揮する機構が EADS により提案された 46)。高揚

力装置として 2 段フラップの性能を 1 段フラップで実現するための調査研究が川崎重工業

株式会社と日本飛行機株式会社により行われ、4 種のモーフィング・コンセプトが抽出さ

れた 47)。FlexSys Inc.では、Mission Adaptive Compliant Wing と呼ばれる翼において、

メカニカルな機構に依らない従順な（Compliant）機構を適用してヒンジレス舵面を実現

した 48)。温度によって複数の形状を示すバイ・スタブル（Bistable）複合材板による翼変

形も行われている 49)。 
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図 3.3-1 MORPHLET 61) 

 
３．２ アクチュエータ 

アクチュエータはモーフィングの適用仕様により以下の 3 通りに大きく分類できる。 
(1)従来型（サーボ・超音波モータ、油圧・空圧デバイス）⇒全てのサイズの機体 
(2)SMAs（Shape Memory Alloys）⇒UAVs、回転翼機のブレード 
(3)PZTs（Piezoelectric Ceramic Materials）⇒小型UAVs、MAVs(Micro Air Vehicles) 

(1)は単体で使われることが多いため『Lumped Actuator』とも呼ばれる。(2)と(3)は単

体で得られるストロークが小さく、分散させて設置することになるので『Distributed 
Actuator』とも呼ばれる。これらのアクチュエータを構造要素の中に直接適用することに

より構造自体にアクチュエータの機能が付与され、①重量、②信頼性・保守性、③構造・

空力効率の点で大きな恩恵を受けることができる。 
SMAs は高ひずみが可能なスマート材料アクチュエータであるが、周波数応答特性を向

上させるには冷却機構を必要とし、システムが複雑となる。Roglin らは回転翼機のブレー

ドのキャンバー変形にSMAs適用した 50)。DARPA、AFRL、NASAのSmart Wing Program
では 18)、翼後縁制御面や翼ねじり変形用トルクチューブに SMAs を利用した。SMAs は周

波数応答が低いので旅客機の様な大型の機体への利用が適しており、将来性が期待される。 
PZTs は比較的大きな力を広い周波数バンドで作り出すことができるが、SMAs に比べ

ると小ひずみに限られる。多くの研究は回転翼機のブレードへの適用を対象にしている。

PZTs では、NASA が開発した THUNDER(Thin layer composite UNimorph ferroelectric 
DrivER and sensor)が有名である 51）。Pinkerton らにより、流れの剥離制御による空力性

能向上に対して翼上面に THUNDER を適用することが試みられた。また、PZTs の一種と

して、MFCs（Macro Fiber Composites）アクチュエータも適用例が多い。1996 年に NASA
で発明され、2003 年に米国特許出願されている 52、53)。MFCs は非常に柔軟で、曲面を持

つ構造に張り付けても壊れる心配がなく、表面に特別な処理を行う必要もない。加えて、

指を組むように互いに配置した電極により、従来の一枚の圧電セラミック材料と比べて大

きな力とひずみを発生することが可能である 54)。 
 
３．３ 柔軟素材 

NanoSonic Inc.の Metal Rubber は電気的に高い伝導性を保ち、かつ、1000%のひずみ

にも耐えられる柔軟な elastomer である 55)。CRG, Inc.の Shape Memory Polymer（商品

名 Veriflex）は、200%の伸びまで許容できる 56)。Nastic 材料 57)は植物の傾性運動にヒン

トを得た材料であり、材料内部の圧力を変える

ことで大きな形状変化を発生・制御させる。

DARPA が研究開発を支援した。 
ポアンソン比がほぼゼロとなる材料として、

コルゲート複合材 (Composite Corrugated 
Materials)がある。国内では、杉浦、横関、平

野がコルゲート材を翼後縁に適用し、風洞試験

で従来型舵面との性能比較を行っている 58)。海

外では、Xia らが翼の表面をコルゲート材で成
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図 3.4-1 FBG センサ 
 

形した場合の空力性能に与える影響を CFD 並びに風洞試験により調べた 59)。Thill はコの

字型のコルゲートを翼後縁部に適用して風洞試験を実施した 60)。また、Ursache らはコル

ゲート材を使った可変形のウィングレット MORPHLET（MORPHing WingLET）を提案

している（図 3.3-1）61)。Smith らは MORPHLET を適用した航空機の性能を MDO によ

り最適化し、固定ウィングレットに比べて 4～5%の SAR（Specific Air Range）性能向上

を示した 62)。 
 
３．４ センシング技術 
 航空機スマート構造の実現に必須の要素技術として、機体の状態、機体に作用する環境

をモニタリングするためのセンシング技術がある。一般的なひずみゲージ・加速度ピック

アップを使用して実運用時における構造物全体の挙動をモニタリングしようとする場合、

膨大な配線の取り回し・重量増加が大きな問題となっていた。これに対し光ファイバセン

サでは、広範囲の大量の情報を少数のファイバで効率的に取得することが可能である。さ

らに、細径・軽量であることから繊維強化複合材料などに直接埋め込んで構造と一体化さ

せる試みも行われている。加えて、電磁気的なノイズに強く、耐久性・耐食性に優れるな

どの特徴を有している。これらの特徴を有する光ファイバセンサに対する期待は大きい。 
 特に SHM(Structural Health Monitoring、構造ヘルスモニタリング)への適用を目指し

た光ファイバセンサの研究は多くなされている 63)。 
 光ファイバセンサの計測原理について以下に概説する。光ファイバに光を通すと様々な

微弱な散乱光（Rayleigh 散乱光、Raman 散乱光、Brillouin 散乱光）が発生する。これら

を計測する光ファイバセンサでは、計測する散乱光の種類、それらの検出の方法によって

様々な計測方式が存在し、各方式により計測できる範囲、計測に要する時間、温度や歪み

など計測できる物理量が異なっている。 
 また、紫外線を用いて光ファイバ

のコア中に回折格子を形成した

FBG （Fiber Bragg Grating） セ
ンサは、ひずみまたは温度を精度よ

く測定できるセンサとして、さまざ

まな場面で活用されるようになって

きている（図 3.4-1）。複数の 5～
25mm 程度の FBG センサを 1 本の

光ファイバ上に複数配置して測定す

る準分布測定を行う場合には、あら

かじめ波長帯域を各センサに割り当てて使用する WDM （Wavelength Division 
Multiplexing、波長分割多重）という方式が一般的に用いられているが、波長帯域の制限

により光ファイバ1本当たりのFBGの数は数十が上限と言われている。これに対し、WDM
に比べて 10 倍以上もの FBG センサを多重化できる OFDR (Optical Frequency Domain 
Reflectometry、光周波数領域リフレクトメトリ) という方式が提案されている 64)。JAXA
ではさらにこれを拡張し、1000mm 以上のゲージ長の FBG 内のひずみ分布を 1mm 以下

の高い空間分解能で計測する OFDR 計測手法の開発を進めている 65)。 

7 
 



 
図 3.4-2  NASA IKHANA での光ファイバセンサ翼

変形計測 

 ここで、航空機スマート構造に関連する研究として、NASA の Subsonic Fixed Wing プ
ロジェクト 66)を紹介する。このプロジェクトではエネルギー効率向上を目指し、高アスペ

クト比を有する航空機の研究を進めている。この中で、光ファイバセンサを用いた主翼の

変形状態の計測も大きな研究課題

の一つとされている。このプロジ

ェクトで使用される光ファイバセ

ンサシステムは、 2008 年に

NASA-IKHANA によるフライト

テストが行われている。ここでは、

4 本のファイバに計 2000 個の

FBG を配置し、30Hz のサンプリ

ングレートでのひずみ計測に成功

し、それを基にした翼変形状態の

推定も行われている（図 3.4-2）。 
 次にJAXAで開発を進めているOFDR計測手法の適用例（図3.4-3）を紹介する 67)。JAXA
大型低速風洞で行われた風洞試験において、スパン2.5mの風洞模型の表面に2.4mのFBG
を敷設し、通風時のひずみ分布計測を行った。模型に設置した 2 つの熱電対の出力値を基

に、FBG 計測値の温度補正も行っている。さらに、主翼の幾何学形状および剛性モデルに

基づき、計測されたひずみ分布データから主翼の変位量、せん断力分布の推定を行った。

推定された変位分布はカメラによる 3 次元変位計測結果と、せん断力分布は圧力計による

計測結果と、それぞれよく一致している。これにより、光ファイバセンサによる主翼構造

の変形状態や荷重の推定が可能であることが示された。 
 

 

 

 
図 3.4-3 JAXA 風試模型における光ファイバセンサ適用例. 

熱電対1
熱電対2

FBG1
FBG2
FBG3

ひずみ分布（温度補償後） 変位分布

3次元計測
推定結果

せん断力
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４．JAXA での取り組み 
JAXA では、スマート構造に関連した技術として、「機能化構造技術」の研究開発を航空

本部が中心となり進めている。機能化構造技術とは、構造制御により飛行荷重の再配分を

行い必要な剛性を確保するシステム技術である。 
現在、航空機の軽量化は主に炭素繊維複合材料の適用が主流となっている。複合材適用

による重量軽減は機体全体で 10～15%程度と言われているが 68)、大型旅客機については

主翼や胴体への複合材適用が既に進み、複合材によるこれ以上の大幅な重量軽減は難しい

状況である。一方で小型旅客機の翼への複合材適用による重量軽減効果は大きくない。こ

のように材料による重量軽減もいずれ限界を迎える可能性があるため、構造重量軽減のた

めのブレークスルー技術が必要である。 
これまで、飛行荷重（運動荷重や突風荷重等）に対する剛性の確保は必要不可欠である

ことが構造重量軽減に対する制約となっていた。航空機の運用では飛行プロファイル毎に

主翼にかかる飛行荷重の大きさや分布が異なるが、すべてのプロファイルに対して構造・

材料のみで剛性と強度を確保している。本研究ではアクティブな構造制御により飛行荷重

の再配分を行い必要な剛性・強度を確保する機能化構造技術を開発することで大幅な構造

軽量化を実現することを将来的な目標とし

ている。航空宇宙機の軽量化により燃費や

飛行性の向上を図ることができ、結果とし

て運航・運用コストを下げることが可能と

なる。また、第２章で述べたように、制御

により飛行エンベロープの拡大や機動性・

空力性能向上、空弾制御も可能となる。 
機能化構造技術は、図 4-1 に示すよう

に柔軟性を有する構造技術（材料・構造

様式・機構）、高精度なモニタリング技術

（主翼分布ひずみ計測、飛行荷重・変形

同定）、アクチュエータ技術、制御技術、非線形構造および空力弾性解析技術等の多岐に渡

る技術分野を統合するシステム技術であり、実機適用には中・長期的視点での技術開発が

必要であり技術リスクが大きい。よって産官学が連携しながらそれぞれに強みを生かしな

がら戦略的に研究開発を推進することが必要である。 
本研究で実現を目指す技術は翼の全体的な

構造制御を全飛行環境で行うものであり、

2020年代実証フェーズを経て 2030年代前半

の実用化を目指している（図 4-2）。 
次世代国産航空機の市場競争力や国際共同

開発でのシェア拡大で重要となるシステム技

術として位置付けているが、将来型高アスペ

クト比無人機や、要素技術（モニタリング技

術）の基幹ロケットへの適用等も検討してい

る。 

主翼
分布ひずみ
計測センサー

飛行荷重
同定解析

構造変形
同定解析

構造
最適変形

姿勢同定解析

機体姿勢セン
サー

アクチュエーター

非線形空力弾性
解析

最適構造・変形
解析

柔軟構造様式
・機構

柔軟構造材料

外気センサー

制御則

ひずみ

姿勢

変形

荷重

目標値

制御コマンド

図 4-1 機能化構造技術に必要な 
要素技術の例 

全体適用

部分適用

局所適用

1990

構造制御技術の変遷

2000 2010 2020 2030

研究 実証 実用化

構造重量軽減（機能化構造技術）

飛行性向上

振動抑制

研究

研究

実証

実証

実用化

実用化

JAXAの取り組み

図 4-2 構造制御技術の変遷 
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