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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るスペースプレーンの実現に向けて，飛行実証を通して基
盤となる技術を獲得するために，気球による高高度からの落下と小型ロケットブースターによる加速を組み合わ
せた高速飛行実証システムの構築を目指した．飛行軌道検討を主としたシステム概念検討を行った．その結果を
踏まえ，飛行実験機の試作研究を行った．試作研究を通して，システム統合および飛行制御系技術の実践研究を
行った．さらに，スペースプレーンに必要な技術として，空力設計技術の研究を行った．実験オペレーションま
で想定した実験計画を検討し，本システムのメリットに加え，課題も整理した．

研究成果の概要（英文）：In order to obtain various technologies for realization of spaceplanes using
 airbreathing engines through flight experiments, development study of high-speed flight experiment 
system based on combination of a high-altitude balloon and a hybrid rocket booster has been 
conducted. Conceptual studies of the flight experiment system were conducted. Based on the results 
of the conceptual study, development study of the flight experiment vehicle was conducted. Through 
the development study, system integration technology had been acquired, and flight dynamics and 
control studies were conducted. And also, aerodynamic design of spaceplane airframe was studied. 
Although no flight experiment chance could be obtained, the development of the flight experiment 
vehicle has been completed. In addition, a flight experiment plan containing an experiment operation
 was considered so that merits and problems were extracted and arranged for near-future execution of
 the flight experiment.

研究分野：宇宙機システム工学
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令和

研究成果の学術的意義や社会的意義
スペースプレーン実現に向けては多岐の分野においてそれぞれ技術課題があり，現状，それらが解決されていな
いことから，スペースプレーン実現の具体的な目処は立っていない．解決すべき主要な課題は，相互に強く結び
ついており，各技術要素を切り出して単独で研究を進めるだけでは不十分である．各要素を有機的に研究するた
めには，飛行実証機体を用意し，その機体を使った飛行実証を通してフィードバックすることが有効である．こ
の点において，本研究は社会的意義をもつと考える．また，具体的な実験機の試作研究を通して，システム技術
と要素技術を相互にフィードバックさせることができた点で，学術的意義を有すると考える．



様 式 Ｃ－１９、Ｆ－１９－１、Ｚ－１９、ＣＫ－１９（共通） 
１．研究開始当初の背景 
宇宙へ到達するための輸送系において，現在のロケットに変わるものとして，空気吸込式エン
ジンを搭載したスペースプレーンが従来から研究されてきた．スペースプレーンの利点は，機体
が再使用できることに伴う経済性の他，揚力飛行を行うことによりエンジン出力の低減・低燃焼
圧化，途中で飛行を中断できるアボート性や空気吸い込み式エンジンを使用し酸化剤を搭載し
なくてよいことによる高効率化などが挙げられる．一方で，スペースプレーン実現に向けては多
岐に亘る分野においてそれぞれ技術課題があり，現状，それらが解決されていないことから，ス
ペースプレーン実現の具体的な目処は立っていない．解決すべき主要な課題は，耐熱材料とそれ
を利用した構造設計，空気吸い込み式エンジン技術，広い速度域を揚力飛行する機体空力形状設
計，大きく変化するプラント特性に対応する制御系設計であるが，スペースプレーンの場合，こ
れらは相互に強く結びついており，各技術要素を切り出して単独で研究を進めるだけでは不十
分である．各要素を有機的に研究するためには，飛行実証機体を用意し，その機体を使った極超
音速飛行実証を通してフィードバックすることが有効である． 
本研究では，スペースプレーン技術を step-by-step で獲得していくために，継続的に繰り返
すことのできる極超音速飛行実証手段を構築する．具体的には，気球による高高度からの落下と，
無火薬式の小型ブースターによる加速を組み合わせて，高速飛行を実現することを目指した．気
球による高高度からの落下による加速は，「高高度気球を用いた微小重力実験装置の開発」で新
たに切り開いた実験方法である．また，加速用ブースターには，「高レイノルズ数域における
CAMUI 型ハイブリッドロケットの燃料後退機構の解明」で開発されるモーターに，空中着火技術
等の改良研究を加えて適用することとした．実績のあるこの２つの基盤技術を組み合わせる方
法により，上述の国外実験手段に比べて，一桁程度の効率化・低コスト化を実現できると考えた． 
 
２．研究の目的 
本研究は，空気吸い込み式エンジンを用いるスペースプレーンの実現に向けて，飛行実証を通
して基盤となる技術を獲得することを目指すものである．そのために，気球による高高度からの
落下と無火薬式の小型ロケットブースターによる加速を組み合わせた，従来にない低コストの
高速飛行実証手段を提案し，特性を検討する．飛行実験システムの検討・試作を行い，最終的に
飛行実験を行って実験システムの有効性を実証することを目指す．また，実験システムの試作研
究を通して，スペースプレーンの実現に必要な技術の研究，特に空力設計技術の研究を実施する． 
 
３．研究の方法 
本研究では，スペースプレーンに必要な技術の飛行実証のための，気球による高高度からの落
下と小型ロケットブースターによる加速を組み合わせた高速飛行実証手段を構築することを目
指し，(1) 高速飛行実験システム検討，(2) 飛行実験機の試作研究，(3) スペースプレーンの実
現に必要な技術の研究，を行う．(1)で構築を目指す飛行実験システムの概念検討を行い，実験
システム形態やサイジングを行う．また，実験運用も含めた検討を行い，飛行実験システムとし
ての特性を評価・整理する．(2)では，(1)のシステム検討結果を踏まえ，飛行実験機を設計し，
試作を行う．試作の過程で，(3)の要素技術研究の成果を取り込むことはもちろん，実験システ
ムを具体的に設計・製作することで，強い相関をもつサブシステムの統合技術（ノウハウ）を蓄
積することを意識した．(3)では，スペースプレーンに必要な技術の要素技術研究を行った．特
に，空力設計技術に着目し，ウェーブライダーの特性を利用した機体の設計の研究，および，機
体とエンジンの空力的統合設計の研究を行う． 
 
４．研究成果 
本研究で得られた成果を，３節で述べた３つの研究項目について以下に示す． 
(1) 高速飛行実験システム検討 
高高度気球からの落下とハイブリッドロケットブースターによる加速を組み合わせた高速飛
行実験システムの概念検討を行った．検討した飛行実験のシーケンスを図 1に示す．気球から上
空に向かって打ち出す形態も考えられるが，ここでは，実験機を気球から落下させた後，ブース
ター加速を行う形態を考える．ブースター加速を開始するタイミングにより，(a)引き起こしを行
う前に加速するケース，(b)引き起こし中，または引き起こしを行ってから加速するケースがあ
る．飛行実験機システムとしては，図 2のような形態を想定する．高高度気球を利用した飛行実
験機の相似形状の実験機部に直列にブースターを取り付ける．加速用ブースターとしては，カム
イハイブリッドロケットを用いることを想定し，既存のモーターをベースにスケールアップし
た特性値を用いた．図 1に示した飛行実験シーケンスで，できるだけ到達マッハ数を大きくする
ことを考える．終端の状況，すなわち空気密度が大きくなる低高度で飛行速度が大きくなり，動
圧が課題となって構造強度の面で厳しくなること，を考えなければ，重力方向と推力方向を一致
させるのが良い．終端の状況（荷重や動圧条件など）を考慮すると，推力方向を適度に水平方向
に向けざるを得ない．そこで，荷重や動圧条件を考慮したうえで，到達マッハ数を大きくできる
飛行実験軌道を検討した．  



 
 

(a) 引き起こし前にブースター加速． (b) 引き起こし後にブースター加速． 
図１ 飛行実験シーケンス案． 

 

図 1(a)のような飛行実験軌道を想定し
たうえで，実際の気球実験としての計画を
検討した．図 2に示す実験機システム（実
験機+ブースター）を気球に垂直に吊り下
げ飛揚する．高度 40km 程度で，実験機シ
ステムは気球から分離され落下を開始する
(X)．自由落下中 X+15~20sで，ハイブリッ
ドロケットモーターに点火し，ブースター
による加速を開始する．動圧上昇に伴い，
実験機の操舵翼による空力姿勢制御を行う．ブース
ター点火後 15 秒で燃焼が終了し，実験機は最高速
度に到達する．燃焼終了後，速やかに実験機部とブ
ースターは切り離され，実験機は高速での飛行を継
続する．この間，高速飛行環境を利用したオプショ
ン実験として，搭載した小型ジェットエンジンの燃
焼実験を行う．実験機は空気抵抗により速度・高度
を下げ，最終的に着水する． 
(2) 飛行実験機の試作研究 
高速飛行実験システムの概念検討を踏まえ，図 2
に示したような実験機システムのサイズを想定し，
実験機部の試作研究を行った．図 3に実験機部の概
要図を示す．実験機部は，高高度気球を用いた飛行
実験機（BOV#3）の形状から相似のままスケールダ
ウンする．実験機外形形状は BOV#3と相似として
いるので，空力データは基本的にそのまま用いるこ
とができる．エンジン供試体としては，飛行実験に
よって実証すべきエンジン技術項目を外界との境
界をなすインテーク・ノズルに絞り込み，これら以
外の部分を簡略化したラムジェットエンジンを搭
載する．構造は，BOV#3 の経験は踏襲するものの，サイズが大きく異なることから，機器配置
を含め新規設計した．電気機器を搭載するための与圧構造部を設ける．水平尾翼に加え，垂直尾
翼も可動とし，ミスアライメントなどに起因する大きなプラント誤差にも対応できるようにし
た．アビオ機器は，BOV#3 での構成・設計方針を踏襲しつつ，機体サイズに適応するハードウ
ェア構成とした．通信アンテナについても同様である．回収のためのパラシュートは，BOV と
同様，機体後部から放出する．やはり実験機サイズの変更により，パラシュート構成の再検討を
行った．BOV#3 の超音速パイロットシュートをドローグシュートとして使用する．また，メイ
ンシュートにはフロート機能を持たせることで，着水後に浮揚するための浮力を確保する． 飛
行制御系については，可動とする垂直尾翼を用いた制御系を再構築し， BOV#3実験を通して得
られた不確定要素の分散を考慮した検証を行った．  
ブースターロケット部は，図２に示すように，円筒の内部に，ヘリウム気蓄器，液体酸素タン
ク，モーターケース（燃焼器）とこれらを接続する配管類が艤装される．気蓄器にはヘリウムが
充填され，液体酸素タンクを加圧する．ブースター部の円筒後部には，４枚の垂直安定板を設け
る．これにより，実験機システム全体での空力静安定性を確保する．ブースター部と実験機部の
結合／分離は，マルマンバンド方式で行う． 
図 4に，実験機システムの空力特性を評価するための風洞実験模型を示す．ブースター部の空
力安定板の特性をはじめ，全機の空力特性を評価した．ここで得られた特性は，高速飛行実験シ
ステムの検討のフィードバックされた．実験機のアビオニクスシステムの検討を行って，実際に

図２ 高速飛行実験システム実験機 

図 3 実験機部概要図． 

図 4 空力特性評価のための風洞実験
模型． 



試作した（図 5）．各サブシステムを試作し，機能確認した後，実
験機部のシステムとして組み立てた（図 6）． 
(3) スペースプレーンの実現に必要な技術の研究 
飛行制御技術の研究として，飛行実験機の飛行制御系の検討を
行った．上述の高高度気球を用いた飛行実験の飛行データに対し，
これをシミュレーションで再現することで，実際の飛行で注意す
べき課題の抽出を行った．モデルのパラメータの不確定性（例え
ば，空力係数誤差）や慣性モーメント，重心位置の誤差，エンジ
ン排気流やガスジェット排気流との機体干渉など外乱トルクを発
生させる要因を検討し，これをモデル化する．これらを数値シミ
ュレーションに反映させ，実際の飛行で得られた姿勢や角速度を
再現できるようなパラメータ変動を見つけるべく，テレメトリデ
ータの角速度履歴とシミュレーション結果の角速度履歴の間の誤
差を小さくするパラメータ推定を実施した．  

TSTO 初段の空力設計では多くの課題があるが，その１つであ
る高揚抗比の実現に着目し，理論的には高揚抗比が達成
できるとされるウェーブライダー（WR）を TSTO 初段
の空力形状に適用する研究を行った．現実的な機体構造
製作を考慮して，厳密なWR形状を幾何的に簡略化した
形状の特性について，風洞実験および CFD により評価
した（図 7）． 
(4) まとめ 
気球とロケットブースターを組み合わせた高速飛行
実験システムの概念を提示し，そのシステム検討を行っ
た上で，実験機システムの試作を完了できたことは大き
な成果であると考えている．一方で，気球実験を取り巻
く状況の変化もあり，本実験システムを気球実験にて実
証できなかったことは大きな課題として残った．しかしながら，
気球実験の計画検討を行うことができ，またその過程で，気球シ
ステムとの I/F の課題や，気球実験の状況の変化について総合的
に検討を行って，実験システムとしての課題を識別できたことも
重要な成果であったと考えている．今後は，得られた成果を学術
雑誌等に投稿するとともに，本研究で目指した，スペースプレー
ン技術の飛行実験システムの構築に繋げていきたい． 
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