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研究の概要： 

本研究では、極超音速統合制御実験(HIMICO: High Mach Integrated Control Experiment）機の開発により、

マッハ 5 以上での極超音速飛行を可能とする機体と推進技術を獲得し、更に機体／推進統合制御技術の構

築を図る。そして、国産 S-520 観測ロケットを用いてその実証実験を行うことで、国産技術によるフライ

トテストベッド（FTB）の確立を目指す。 
 

研究分野：航空宇宙工学 
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１．研究開始当初の背景 

宇宙開発の商業化を考えた場合、輸送機の高い安全性と低コスト化が要求される。現行のロケットのよ

うな「弾道軌道輸送」では、全重量の 80%以上を推進剤が占め、構造やペイロードに割り振られる重量は

わずかである。そこで、有翼機と空気吸い込みエンジンを用いた「空力軌道輸送」にすることで大気の揚

力と酸素を有効利用し、燃費を約 1/10 に低減し、安全性を向上させる。申請者らは、液体水素を燃料とす

る極超音速予冷ターボジェットの研究開発を進め、システム実証試験での成果は世界的にも注目を集めて

いる。一方で、極超音速飛行実証による機体/推進統合データが未取得であることが課題である。 
2014 年度より官学連携でコンソーシアムを作り、低コストで信頼性の高い極超音速統合制御実験

（HIMICO）を提案し、継続した研究活動を行い、本研究に辿り着いた。 
 

２．研究の目的 

第一に、「機体／推進の強い相互干渉を伴う統合制御」を実飛行環境において実証することを目的とす

る。極超音速飛行時には、飛行速度や機体の姿勢のわずかな変化によって、機体周りの衝撃波や境界層の

状態が大きく変化するため、それに応じて、エンジンが最大性能を発揮するように制御する。一方、エン

ジン推力や排気流の状態を鑑みた機体の飛行制御を行う。 
第二に、大型複雑システムの複合領域最適化制御技術の構築と実証である。極超音速機は、空力、軌道、

推進、熱構造、制御等、広い学術領域に跨る。また、地上から極超音速まで連続的な飛行領域を持ち設計

点を設定しにくい上、性能のみならず環境への影響を配慮する必要がある。このような大型複雑システム

に対するロバスト性の高い複合領域最適化が、研究目標となる。 
第三に、極超音速飛行時における熱流体現象の解明である。従来の宇宙往還機で主因となる気流の断熱

圧縮に加え、極超音速機では、気流・機体間の粘性による加熱も考慮する必要がある。さらに、極超音速

機の地球環境への影響を配慮し、排気ジェット中の窒素酸化物(NOx)が成層圏大気へ及ぼす影響を大気モ

デルと光化学反応モデルを組み合わせた数値解析によって燃焼工学的に解明する。 
以上、極超音速機に必要な鍵技術を構築し、最終的に極超音速飛行実験で実証すること、さらに、希少

な極超音速フライトデータを取得することが本研究の目的である。 
 

３．研究の方法 

(a) 推進風洞実験による機体／推進干渉の調査と飛行実験に向けた機能確認 
 JAXA 角田のラムジェットエンジン試験設備(RJTF)を用いて、HIMICO 実験機の Mach 5 推進風洞実験を

行う。機体側では操舵翼、エンジン側では可変インテーク、ノズルの形状と燃料流量を同時制御する。機

体／推進相互干渉に関するデータの取得と飛行実験に先立ち主要機器の動作確認を行う。 
(b) 飛行実験による極超音速統合制御技術の確立 
 地上での実験、解析によって構築した空力、推進技術、ロバスト誘導制御則の検証として、HIMICO 実

験機（1.7 m）を観測ロケットに搭載し、実飛行環境で機体／推進統合制御実験を行う。推進風洞実験との

相違点は、飛行マッハ数、動圧、迎角が非定常的に変化する点である。実験機を分離した後、空力操舵で

機体の引き起こし制御、ロール制御を行った後、エンジンを作動させ、統合制御を行う。 



 (c) 学術的基盤技術研究 
 上記のシステム実証の実現のために、基盤技術を構築する。第一に、ロバスト性を持つ複合領域最適化

手法を構築し、機体設計、軌道設計に適用する。本研究では、少ない実験データを用いて簡易解析結果を

修正する手法などの適用を試みる。第二に、空力加熱に対する研究として、熱分解反応モデルに、三次元

の流体および熱伝導解析を組み合わせ、翼、胴体の干渉など、実際の飛行軌道に合わせた排気流の熱流束

評価を行う。第三に、安定した点火、保炎が実現されるロバスト性の高い燃焼器開発に資する基礎的知見

の獲得を目指し、ラムジェット燃焼器内で生じる燃焼不安定性をモード分析手法（POD, DMD など）も含

めて解析する。また、NOx が環境に及ぼす影響についても検討する。 
 

４．これまでの成果 

計画通り、極超音速統合制御実験機の推進風洞実験、飛行実験に向けた設計及び要素試験を進めた。空

力、軌道、推進、安全等の要求を満たす様、機体形状・軌道の同時最適化解析を用いて機体システムを設

計した。Mach 5 の機体空力特性試験（図 1）により、飛行実験で想定される迎角と横滑り角に対応した六

分力空力特性を取得した。搭載用エンジンの試作が完了し、超音速風洞実験と水素燃焼実験により、基本

特性を取得し、耐久性を確認した（図 2）。熱・構造最適化解析により、打ち上げ荷重、引き起こし荷重、

飛行中の加熱に耐える構造を設計し、搭載機器の艤装設計を完了した（図 3）。 
ロバスト性を持つ複合領域最適化研究の成果として、極超音速 FTB の解析環境を構築した。また、空力

加熱を含めた熱構造 CFD コードを開発し、実験データと比較して、解析の妥当性を得た。ラム燃焼器の

研究としては、燃焼器内圧力および火炎中の水蒸気から放出される近赤外発光計測結果に基づき、噴射器

後流における保炎挙動の観察と種々の機械学習手法を用いた燃焼不安定性に着目した解析を実施した。当

量比条件により、渦振動モードから熱音響振動モードへの遷移が起こることなどを捉えた。 

   

図 1.実験機風洞実験（Mach 5） 図 2. エンジン燃焼実験   図 3. 機体構造、艤装検討図 
 

５．今後の計画 
Mach 5 の推進風洞実験（2022 年度）により、機体／推進統合形態での性能（機体にかかる空力特性、

操舵翼特性、エンジン性能、遮熱特性）及び全システムの機能確認を行う。並行して、これまでの風洞実
験で得られた結果から空力性能推算や飛行シミュレーションを高度化する。2023 年度に、ロケット搭載時
の環境試験によって全システムの総合確認を行い、2024 年度に飛行実験を実施する。 

基盤技術の研究に関しては、複合領域最適化解析により、極超音速 FTB としての実現性の高い飛行方
式を確立し、それを実現するための航法・誘導・制御アルゴリズムを飛行実験用制御装置に組み込む。ま
た、熱・構造解析研究としては、化学反応コードを作成し、熱流体と構造の連成解析を行う。ラム燃焼器
の研究では、排出ガスの NOx 濃度を FTIR で計測し、各パラメタの NOx 排出特性に及ぼす影響及び不安
定燃焼挙動との関連性を明らかにする。また、雲物理、放射、境界層、エアロゾル等の物理過程にかかわ
るパラメータの最適化等により大気モデルの高度化を試みる。 
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