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研究成果の概要（和文）：空気吸込式エンジンを用いた極超音速輸送機の鍵技術となる機体／推進相互干渉効果
を解明し、小型実証機（HIMICO）によるマッハ４環境下での統合実証実験（RJTF実験）を行うことを目標とし
た。風洞実験および数値解析により、機体、推進系の単体性能、統合性能を取得し、データベースを構築した。
その結果をもとに、全長1.5mの実験機および実験架台、燃料供給系、制御計測系を製作し、統合模型を完成させ
た。その他、将来の観測ロケットを用いた飛行実証に向けた軌道、艤装、分離機構等を検討し、提案書としてま
とめた。

研究成果の概要（英文）：The research targets are to clear the mutual interference effects of 
aircraft / propulsion of a hypersonic transportation using an air-breathing engine and to carry out 
the integrated control demonstration experiment under Mach 4 condition at the RJTF facility using a 
subscale vehicle “HIMICO”. Each unit performance and integration performance of the aircraft and 
propulsion systems were acquired and its database was constructed. Based on the results, an 
experimental model with a total length of 1.5 m, experimental platform, fuel supply system and 
control measurement system were designed and manufactured. In addition, we summarized the future 
flight demonstration test of HIMICO using the sounding rocket by examing the orbit, outfitting, 
separation mechanism etc.

研究分野： 航空宇宙推進工学

キーワード： 極超音速機　極超音速エンジン　機体推進統合制御　超音速燃焼実験　SiC粒子添加可視２色法
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様 式 Ｃ－１９、Ｆ－１９－１、Ｚ－１９、ＣＫ－１９（共通） 

１．研究開始当初の背景 
 宇宙開発の大規模化、商業化を考えた場合、
次世代の宇宙輸送機に対して、高い安全性、
信頼性に加え、大幅なコストダウンが要求さ
れる。これらの要求を実現するため、従来の
使いきりロケットから、大気を有効利用でき
る空気吸込式エンジン(ABE)を搭載した再使
用型スペースプレーンへの転換が有望視さ
れている。また、航空輸送においても、21 世
紀の運輸・経済を支えるべく超音速機、極超
音速機へと高速化していくことは必然の流
れである。このような背景から、申請者等は
液体水素を燃料かつ冷媒としたエアターボ
ラムジェット(ATREX)、極超音速予冷ターボ
ジェット(PCTJ)を提案し、世界に先駆けて開
発研究を進めてきた。PCTJ は、空気予冷シ
ステムの導入により、ターボジェットの飛行
マッハ数の限界を従来のマッハ数 3.5 からマ
ッハ数 6 程度まで引き上げることができる上、
ブレイトンサイクルの熱効率を向上させ、エ
ネルギ面においても飛躍的な効果を発揮す
る。その結果、従来のロケットエンジンと比
較して燃費を 1/5〜1/10 に低減することがで
きる。また、エンジン最高圧力もロケットと
比較して１オーダー低く、安全性、整備性の
向上につながる。 
 これまでの地上燃焼実験や風洞実験の結
果、定常飛行時におけるエンジン単体性能に
関しては、一定の知見が得られている。一方
で、極超音速飛行実験の困難さから、実飛行
環境における機体／推進統合制御に関する
技術が実証されておらず、空気吸込式エンジ
ンの極超音速下での実用化の目処がたって
いない。これは、世界各国で共通の状況であ
り、宇宙輸送は未だにロケットに依存してい
る。近年、欧州では Lapcat-2, Skylon 等の計画
が進んでおり、空気予冷システムを用いた推
進システム（SABRE, Scimitar）の研究に予算
を投資している。また、米国においても、ス
クラムジェットを搭載した X-51A 機の極超
音速飛行実験が進められており、国際協調、
国際競争という面においても本エンジン開
発は急務であると考える。 
 
２．研究の目的 
 本研究では、申請者等が提案しシステム検
討を進めている極超音速統合制御実験機
（ HIMICO: High Mach Integrated Control 
Experiment Vehicle）に関して、基盤となる熱
空力、構造、制御技術を構築し、最終的に極
超音速風洞内で燃焼実験を行うことによっ
て、強い相互干渉をもつ機体／エンジンの統
合制御を極超音速の実環境下で実証するこ
とを目的とする。機体形状は、PCTJと並行し
て開発を進めているHYTEX形状をベースと
し、本研究の中で詳細設計を行う。HIMICO
に関しては、本研究の終了後、観測ロケット
（S-520）に搭載し、実飛行環境下での実証実
験に繋げる計画である。飛行実験では、機体
／エンジンの制御に加え、打上げ・分離後の

環境状況に応じ、ミッション達成度を最大化
する飛行誘導制御をあわせた統一的な適応
制御を実施する。本提案研究はこの計画の第
一段階であり、長年にわたり膠着しているス
ペースプレーンや極超音速航空機の研究開
発が促進されることが期待される。 
 極超音速エンジンの制御としては、従来の
推力、比推力という性能の観点だけでなく、
サーマルマネジメントを考えた熱的、構造的
制御（燃焼器の壁温度制御）や対環境性に関
しても配慮する必要がある。成層圏を飛行す
る際にエンジンの排気流が環境に与える影
響、すなわち燃焼ガス中の水蒸気や窒素酸化
物（NOx）がオゾン層の破壊や気候の変動を
引き起こす問題について調査し、NOxのリア
ルタイム計測に向けた基盤技術を構築する。 
 本研究では、これまで別々に研究が行われ
てきた極超音速機の機体系と推進系の相互
干渉効果を解明し、統合制御実証することを
目的とする。エンジン単体だけを考えても、
極超音速下での可変インテーク、燃料流量、
可変ノズルの非定常統合制御を実施した例
はほとんどなく、実験データは極めて貴重で
ある。 
 
３．研究の方法 
 本研究では、観測ロケットを用いた
HIMICO 飛行実験に向けて、必要となる基盤
技術を構築し、実験的に実証する。研究の前
半は、各要素技術（極超音速機体／推進の最
適化設計、統合誘導制御則、可変インテーク
の非定常機体干渉効果、ラム燃焼器の形状最
適化と排気ガス中の NOx 計測）について、超
音速風洞実験、燃焼実験、数値解析により研
究し、基礎データを取得する。後半は、各要
素を統合した全長 1.5 m のシステム実証機
HIMICO を設計、製作し、JAXA 保有のラム
ジェット試験設備（RJTF）を用いて燃焼実験
を行い、機体の干渉効果を有するエンジンの
統合制御を行う。さらに、研究を総括し、
HIMICO 飛行実験を立案する。 
(1) 極超音速機システム、機体検討 
 機体空力に関しては、推算理論（LSI 法）、
CFD、超音速風洞実験（JAXA 調布 0.5m 極
超音速風洞）の結果を比較し、最終形状を決
定する。Mach 数、迎角、舵角による六分力
および空力加熱率を詳細に調査する。飛行軌
道に関しては、統合化解析手法を用いて、軌
道と機体形状の同時最適化解析を行い、ロケ
ット打上げ角と打上げ時質量をパラメタと
して最適な経路を検討する。観測ロケットと
実験機の切り離し状態にばらつきが存在す
ることが予想されるため、6 自由度シミュレ
ーションによる軌道分散を評価し、ロバスト
かつ簡便な誘導・制御則を構築する。それと
ともに、小型の機体の内部に搭載されるフラ
イトコンピュータ等の航法制御機器につい
ても開発する。構造に関しては、空力加熱に
対する耐熱構造設計が不可欠であるが、機体
サイズが小さいこと、試験が短時間であるこ



とより、できるだけ簡単，軽量な遮熱構造を
検討する．極超音速風洞実験によって、複数
の耐熱材料に対する機体表面の温度分布お
よび熱流束分布を取得する。 
 
(2)推進システムの検討 
 極超音速エンジンにおいて、機体との干渉
が最も強いと考えられるインテークとノズ
ルについて、超音速風洞実験および CFD 解
析を実施する。従来の研究では、一様定常流
中でのインテーク単体性能を評価したもの
がほとんどであるが、本研究においては機体
との干渉（機体予圧縮、ダイバータ、迎角、
横滑り特性、境界層吸い込みの影響）を含め
た非定常性能についても評価する。また、
RJTF 実験、飛行実験に向けたエンジン制御
シーケンスを構築する。 
 燃焼器については、小型風洞を用いた燃焼
実験および数値解析によって噴射孔の孔径、
噴射角、配置等の最適化を行い、水素噴射器
の構造を決定する。風洞実験では、側壁に石
英ガラスを設置した可視化燃焼器を用い、点
火および保炎挙動を観察するとともに、可視
化二色法による燃焼温度計測を行う。さらに、
インテーク、ラム燃焼器、排気ノズルを組み
合わせた供試モデルを製作し、高エンタルピ
気流を流して燃焼実験を行う。 
 
(3)超音速燃焼風洞（RJTF 設備）を用いた機
体／推進統合制御実験 
 本研究課題の最終目標である機体／エン
ジン統合制御実験をJAXA角田宇宙センター
のラムジェットエンジン試験設備（RJTF）
を用いて実施する。HIMICO の機体をマッハ
数 4、全温度 884 K の気流に晒し、エンジン
を燃焼させ、エンジンの作動によって機体に
付加するモーメントを尾翼で発生するモー
メントと均衡させることで機体姿勢を維持
する推進系統合制御則を確立する。この実験
では、空力的な制御のみならず、推進系の熱
や構造、機能面を含めた確認ができ、
HIMICO 飛行試験に向けたシステム設計に
反映させる。飛行試験と比べて、主流の非定
常変化は模擬できないが、インテークの不始
動作動時も含めた詳細なデータ取得が可能
である。 
 
(4)観測ロケットを用いた飛行実験の検討 
 本研究で得られた基盤技術ならびに機体
／推進統合制御実験の結果を反映して、S-520
観 測 ロケッ ト を用い た 統合制 御 実 験
(HIMICO)の詳細計画を立案する。軌道検討、
制御系検討、空力性能検討、機体構造検討、
エンジン検討、艤装検討、分離機構および
RCS モジュールの検討を実施し、観測ロケッ
ト実験に応募すべく、提案書を作成する。 
 
４．研究成果 
 以下に、主要な研究成果を示す。 
(1)極超音速機システム、機体検討 

 図１に HIMICO 機体の外形図を示す。外形
は観測ロケット S-520 に搭載可能な最大のサ
イズとした。また艤装検討の結果、搭載体積
を最大化するために、機体形状は当初考えて
いた扁平形状（HYTEX 形状から）から円筒
形状に変更した。飛行軌道との統合最適化解
析結果を反映し、設計した機体形状を一部修
正した。高超音速域で適用可能な簡易推算手
法を用いて空力係数を算出し、飛行領域にお
いて縦の静安定性を確認した。 

 

図 1．HIMICO 機体形状 
 図 2 にサブスケール模型を用いた機体単体
の極超音速風洞実験（Mach 5, α=15 deg）に
おけるシュリーレン写真と CFD 解析による
等 Mach 線図を示す。また、図 3 に実験、CFD
に加え、簡易解析手法（LSI 法）による縦 3
分力の空力係数を示す。実験と CFD はほぼ一
致しており、LSI 法も多少誤差があるものの
十分に評価しうるツールであることがわか
った。さらに、機体のヨー方向の安定性やエ
レベータによる操舵性を調査し、最適な尾翼
形状を選定し、飛行実験で想定される迎角範
囲（α=-15〜5 deg）で操舵可能であることを
確認した。 

 

図 2．機体周りの流れ場の様子 

 
図 3．空力係数の比較（Mach 5、操舵なし） 
 
 図 4 に飛行軌道の検討結果を示す。縦の姿
勢運動のトリムを考慮した鉛直面内での 2 自
由度方程式を解いた。観測ロケットの軌道計
算と分離後のHIMICO実験機の軌道設計をそ
れぞれ行い、現実的なロケットの射角をもつ
こと、引き起こしが可能であること、20 秒以



上のエンジン燃焼実験が可能なことを条件
に軌道を選定した。実験機は高度約 85 km で
動圧がほとんどない状態で分離され、機体を
引き起こした後、動圧 50 kPa、マッハ数 4 以
上の領域でエンジンを着火し、統合制御実験
を実施する。図 5 に、Mach 5 飛行実験時の軌
道分散解析結果を示す。 
 

 

 
図 4 HIMICO 基準軌道の時間履歴 

 
図 5 軌道分散解析結果 

 
(2) 推進システムの検討 
 図 6 に超音速風洞に取り付けられたラムジ
ェットエンジンの写真を示す。飛行軌道と機
体姿勢の変化に応じてインテークとノズル
のスロート面積が変化できるようになって
いる。また、機体の境界層を排除するために
ダイバータをつけている（数値解析による設
計）。図 7 に定常状態におけるノズルスロー
ト高さ（プロット横に書かれている数値、単
位 mm）を変化させたときのインテーク性能
マップを示す。理論値は 2 次元を仮定し、粘
性や剥離等の影響も入っていないため、実験
値とは定性的に異なる。当初行った CFD 解析
（プロット黄色）が、実験値と定量的に大き
くずれていた点を検討した結果、可動部の隙
間からの漏れが原因であることが判明した。
隙間を考慮した CFD 解析（プロット緑色）を
実施し、実験値とほぼ一致することを確認し
た。図 8 にラムジェットのダイレクトコネク
ト燃焼実験の写真を示す。高エンタルピ風洞
から供給される全温 900 K の気流を風洞に直
結したラム燃焼器内に流し、水素ガスを燃焼
させることによって、着火特性、安定燃焼、
燃焼効率、耐熱性、耐久性についての確認を
行った。また、要素試験によって、SiC 粒子

添加可視 2 色法を用いた燃焼器内の温度分布
計測を行い、粒子濃度が計測精度に与える影
響を調査した。この結果、SiC 粒子濃度が低
い領域下で計測を行うことで定量的温度計
測が可能であることが確認され、安価で非接
触な定量的温度計測手法を構築することが
できた。 
 

 

図 6 .HIMICO ラムジェットエンジン 

 

図 7. インテーク性能マップ 

 

図 8. HIMICO ラムジェット燃焼実験 
 
(3) 超音速燃焼風洞（RJTF 設備）を用いた機
体／推進統合制御実験 
 要素実験および CFD 解析の結果を反映し、
RJTF 実験用の HIMICO 模型を製作した。構
造概略図を図 9 に示す。この模型は、観測ロ
ケットを用いた飛行実験にも対応するよう
に設計されているが、一部コストを削減する
ために材料等は異なるものを用いている。打
ち上げ荷重と引き起こし荷重に耐えうる構
造を最適化解析で導出し、熱構造解析によっ
て金属主構造と導体表面の TPS 配置を決定
した。その際、先端部や搭載品の配置を工夫
し、空力的な静安定やロケット搭載時の回転
安定を実現できるようにしている。 
 図 10 に HIMICO 模型と試験架台の写真を
示す。機体の全長は 1.5m で、架台には実験
時の縦方向の力を計測するための天秤が内
装されている。当初の計画では、この模型を



用いて RJTF 設備での機体／推進統合制御実
験を完了している予定であったが、研究の途
中で機体形状および搭載エンジン基数の変
更があり、また、試験設備の故障も重なり、
計画が半年以上遅れてしまい、燃焼実験は
2018 年度に行うこととなった。 
  
(4)観測ロケットを用いた飛行実験の検討 
 上記を総括し、艤装検討、分離機構、テレ
メトリなどの検討を追加することで、S-520
観 測 ロケッ ト を用い た 統合制 御 実 験
(HIMICO)に応募するための提案書を作成し
た。 
 
 以上、まとめると研究はほぼ予定通り進め
られた。期間内に RJTF 実験を実施すること
はできなかったが、事前解析等で実質的な研
究成果は得られ、今年度の RJTF 実験で実証
する予定である。今後は、得られた成果を学
術雑誌に投稿するとともに、観測ロケットを
用いた実証実験につなげていきたい。 

 

 
図 9. HIMICO 供試体構造概略図 

 

図 10. HIMICO 供試体および試験架台 
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