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1. 研究背景 

遠くへ速く輸送できる航空機の需要はますます

増加することが予想されている．更なる航空機へ

の要求として高速化があげられており，この要求

を実現できるものとして，超音速旅客機／極超音

速機の開発が挙げられている．1) 

 これまで，日本において ATREX エンジンや予冷

ターボジェットエンジン等の極超音速空気吸込式

エンジンの実証研究や同エンジンを用いた二段式

スペースプレーン，極超音速旅客機の概念検討が

進められてきた．その結果，エンジン・機体単体で

の性能やシステムの成立性については，一定の知

見が得られつつある．しかしながら，極超音速飛行

試験の困難さから，実飛行環境における機体とエ

ンジンの統合制御技術の確立が難しい状況が続い

ている． 

 

2. HIMICO 計画 

上述の様な状況の下，JAXAと大学連携で，小型

実験模型と運用方法が確立された観測ロケットを

用いて実飛行環境下での極超音速飛行試験を立案

している．HIMICO とは極超音速統合制御実験

（High-Mach Integrated Control experiment）の略称で

あり，3段階で極超音速下での統合制御の技術を立

証することを目的とする．一段階目は機体・エンジ

ン各々の開発および各種試験を通して性能取得で

ある．二段階目は飛行試験と同様の形状で地上で

の超音速試験（RJTF試験）を行う．最終段階では

極超音速環境下での飛行試験である．RJTF 試験，

飛行試験で使用する予定の試験機の概略図を図 1

に示す．全長約 1500 mm，機体直径約 180 mmとな

っている．エンジンはラムジェットエンジンを下

面に 1基搭載している． 

 

図 1 HIMICO 試験機概略図 

最終段階である飛行試験では観測ロケット S-

520を用いて極超音速条件での機体・エンジン統合

制御の実証を行う．図 2 に飛行試験のシーケンス

概要を示す．観測ロケット S-520 のフェアリング内

に試験機を搭載し打ち上げる．打ち上げ後，ヨーヨ

ーデスピナーとサイドジェットにより回転を止め

る．ノーズコーンを開頭し，その後ノーズコーン内

部の RCS でロケットの姿勢を制御，ロケットを試

験機分離姿勢にする．試験機は分離後に空力操舵

による引起し飛行を行い，エンジンを燃焼させ機

体・エンジン統合制御試験を行うシーケンスとな

っている．2),3) 飛行試験の条件は高度が約 20 km，

マッハ数が 4.0～4.5，エンジン噴射時間が約 20 秒

となっている．この間に，飛行条件下における機体

とエンジンの性能取得を行う． 
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図 2 飛行シーケンス 

 

3. 研究目的 

本研究は飛行試験に向け，エンジンの開発およ

び性能取得を目的としている．設計点における性

能取得は十分に得られつつある．しかし，飛行試験

では横滑り角がつくことが予想されるが，横滑り

角がついた状態，非設計点でのインテーク性能の

知見は得られていない．そこで，本稿では超音速風

洞実験によって HIMICO 用インテークの横滑り角

による性能変化を確かめた．  

 

4. エンジン概要 

本試験で用いるエンジン仕様を表 1，概略図を図

3に示す．エンジンはインテーク，燃焼器，ノズル

からなる．インテークは外部圧縮と内部圧縮を合

わせた混合圧縮方式となっている．4)燃焼器にはイ

ンジェクタが設置されており，燃料である気体水

素を噴出する．インジェクタ後部にはイグナイタ

が搭載されており火花点火で燃焼させる．主構造

に SUS316，ノズル駆動部には C/C 材，燃焼器の断

熱材には耐火コンクリートを使用している．エン

ジンはインテークスロート高さとノズルスロート

高さが可変であり，モーターを用いることで高さ

が変更される．インテークスロート高さは 3.3～7.6 

mm，ノズルスロート高さは 2.9～13.9 mmの範囲で

任意に設定できる．  

 

 

 

 

図 3 エンジン概略図 

 

5. 超音速風洞試験 

5.1 試験概要 

本試験は JAXA 相模原キャンパス(ISAS)高速気

流総合実験設備の超音速風洞汎用ブロックにて行

われた．インテークの性能評価には全圧回復率

（TPR），流量捕獲率（MCR）を用いる．それぞれ

の定義を以下に示す． 

 

全圧回復率(TPR) ＝ 
インテーク出口全圧

主流全圧
 (5.1) 

 

流量捕獲率(MCR) ＝

 
インテーク捕獲流量

インテーク前面投影面積を通過する流量
 

(5.2) 

 

5.2 試験方法 

インテーク性能取得は風洞が静定した後まず，

インテークスロート高さをある一定の値に動かし

固定する．その後，ノズルスロート高さをステップ

状に下げることによって行った．ノズルスロート

高さは,各ステップで 1.5 秒間一定に保ち,その間に

計測したデータを平均化することによって性能を

取得した． 

 

 

5.3 試験結果・考察 

試験より得られた，横滑り角がついたときのノ

ズルスロート高さとMCR，TPRの関係を図 4～7に

示す．また，同一のノズルスロート高さにおいて横

滑り角 0度と 5度で比較したとき，MCR と TPR が

最も変化したときの値を表 3，4にまとめた．また，

この値は図 4～7中でも矢印で示している． 
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図 4 MCR への影響 

(インテークスロート高さ 7.6ｍｍ) 

 

図 5  MCRへの影響 

(インテークスロート高さ 3.3ｍｍ) 

 

 

図 6  TPR への影響 

(インテークスロート高さ 7.6ｍｍ) 

 

図 7 TPR への影響 

(インテークスロート高さ 3.3ｍｍ) 

  

 

 

図 5，7よりインテークスロート高さが 3.3mmのと

きは横滑り角 0°と 5°で同じマッハ数において似

たようなグラフとなった．しかし，図 4，6のイン

テークスロート高さが 7.6mm のときは横滑り角を

つけたことでグラフの形が変化する結果となった．

特にマッハ数が 3.4 のときノズルスロート高さが

高いときは似た傾向を示すがある高さを境に形状

が変わることが分かる． 

表 3，4よりマッハ数が変化しても MCR，TPR の

最大低下値はあまり変化が見られなかった．横滑

りを付加したことでエンジン側壁から斜め衝撃波

が生じるようになる．また，マッハ数が高いとき

（マッハ 3.4）ほど斜め衝撃波を通過することでの

圧力損失が大きくなり，性能はマッハ数が低いと

き（マッハ 3）より大きく低下すると予想していた．

しかし，マッハ数の影響は顕著には表れなかった．

本実験ではマッハ数の変化が小さいため影響が認

められなかったと予想されるため，今後の研究で

はさらにマッハ数を変化させて性能取得を行い，

マッハ数の影響について調査する． 

横滑り角による性能低下の原因を検討する． 1

つ目は横滑り角によりインテーク正面面積が減少

する影響である．2つ目は第 1ランプにおける転向

角が変化することの影響である．３つ目は 2 次流

れの影響である．エンジン側壁で生じる斜め衝撃

波によって圧縮領域と膨張領域が存在するためこ

の 2次流れは発生する． 

1点目のインテーク正面面積は，横滑り角が 5°の

とき 0°と比較すると 0.996 倍となる．そのため，

インテーク正面面積の減少はほとんど影響しない

ことがわかる． 

2点目の転向角の変化について考察を行う．横滑

り角がつくと主流がランプを斜めに通過するため

本来の転向角とは異なる転向角となる．本来の転

向角をθ，横滑り角をβ，横滑り角がついたときの

転向角をθ’とすると，θ’は次の式で表される．

また，概略図を図 8に示す． 

 

θ
′

= tan−1(tan 𝜃 cos 𝛽) (5.3) 
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図 8 横滑り角がついたときの転向角θ’ 

 

式(5.3)と斜め衝撃波の式より，第一ランプ先端から

発生する斜め衝撃波前後の圧力損失を算出した．

通過前の全圧を P01，通過後を P02 とし圧力損失

P01／P02を表 5に示す． 

表 5 より横滑りがついたときの圧力損失はほとん

ど変わらないことが分かった． 

横滑り角をつけたことで転向角が変化すること

の影響は小さいことから３つ目の 2 次流れの影響

が大きいと考えられる．エンジン側壁で生じる斜

め衝撃波による影響に関しては，β=５のとき，第

一ランプ転向角が 5°と同じ値であるため，圧力損

失も同じとなる．そのため表 5 よりエンジン側壁

で生じる斜め衝撃波による圧力損失は 0.9926 とな

りほとんど影響がないことがわかる． 

横滑り角がつくことでインテークのエンジン側

壁により圧縮領域と膨張領域が生じると考えられ

る．そのため圧縮領域から膨張領域に向かう 2 次

流れが起こり，圧縮領域側の側壁で剥離が生じる

ため性能低下を引き起こしていると考えられる． 

そのときの内部流れの予想図を図 9に示す． 

 

 

図 9 内部流れ予想図  

 

今後，計測点を増やし圧力差が生じていることや，

オイルフローにより 2 次流れの発生を調べる必要

がある． 

  

6. 結論 

飛行試験に用いられるラムジェットエンジンの

横滑りによる影響を調査した．横滑り角がつくこ

とで MCR，TPR とも低下することが分かった。性

能低下の原因として，転向角による影響は小さく，

流路内での 2 次流れによる損失が大きいと考えら

れる． 

今後，この現象を捕らえるためにエンジン側壁

の両側に静圧孔を設けたり，ピトーレークを幅方

向に設けたりすることにより，圧力差が生じてい

ることを確認する必要があると考えられる．また，

オイルフローによる流れ場の可視化を行う．さら

に試験的にだけでなく CFD を用いることにより内

部流れを可視化し横滑り角の影響調査を行ってい

く． 
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