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1.まえがき 
1984 年（昭和 59 年）に科学技術庁航空宇宙技術

研究所（当時、航技研、NAL）に入所し角田支所に配
属されて以降、液体ロケットエンジン、スクラムジェ
ットエンジン、ロケット-ラムジェット複合サイクル
エンジン(RBCC)の研究開発に携わってきた。1986
年には米スペースシャトルチャレンジャー号の事故
が起き、2003 年にはコロンビア号の事故が起きた。
同じ 2003 年には NAL、宇宙開発事業団（当時、
NASDA）、宇宙科学研究所（当時、ISAS）の宇宙 3 機
関が統合して宇宙航空研究開発機構（JAXA）が発足
した。社会ではバブル景気が終わり、オウム真理教事
件が起き、ベルリンの壁が壊され、東日本大震災が起
き、人口減少、格差の拡大が問題となっている。この
ように社会が大きく動く中、時代を反映した研究も
あり、また時代とは関係のない内容もあった。この間
の宇宙輸送用推進システムに関する知見を中心にま
とめてみた。なお古い論文には定性的には正しくと
も不適切な式を用いる等の誤りのある場合がある。
参考にされる場合には注意されたい。 
 

2. 液体ロケットエンジン 
2.1 LE-7 起動停止シミュレーション計算 

NASDA との LE-7 開発のための共同研究の一環と
して起動停止過渡計算を行った 1)。短時間でのスムー
ズな起動、停止のためのエンジンバルブシーケンス
設定のために、またエンジン燃焼試験結果の事後解
析のために使用された。LE-5 の開発時に同様の計算
シミュレーションが行われ 2)、実績のある手法であっ

た。時定数によって現象を分け、ガス・液流れを定常
状態として計算し、ターボポンプの回転とマニホル
ド等の冷却を非定常計算として扱う準定常計算方式
であった（図 1）。計算機の能力が十分ではなかった
こともあり、この計算のために水素、酸素およびその
燃焼ガスの物性値を高速で計算するプログラムも整
備した 3)。 

ガスと液の流れを定常計算で求めるため現象を理

 
図 1 LE-7 起動停止過渡計算フローチャート 
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解しやすく、配管やバルブ、オリフィス等の追加や変
更への対応も容易であった。正確な値が事前には不
明であるマニホルド等の実効熱容量がエンジンの圧
力変化、流量変化には大きく影響した。この方式での
高速現象の計算は不可能であるが、エンジン故障の
模擬計算、エンジン制御技術の研究などには現在で
も十分に活用可能と考える。こののち非定常計算プ
ログラムも開発された 4)。 
2.2 再生冷却による推力・比推力の向上 
 ロケットエンジンあるいはスクラムジェッエンジ
ンなどのエンジン超音速流部を再生冷却することに
より、推力および比推力を向上させることが可能で
ある。エンジンとしての推力増加は数％程度である
が、メカニズムとしては面白いと思うので紹介する。 

報告では燃焼ガスが冷却されることによるエント
ロピーの低下が、冷却剤の加熱によるエントロピー
増加を上回ることを用いて説明を行った 5,6)。この推
力増加はエネルギー保存の観点からも説明すること
ができる。スクラムジェットの再生冷却を例にして
説明する（図 2）。 
 分かりやすくするために、再生冷却によって燃焼
ガスから奪われる熱（∆Qex）は、全てエンジン出口で
冷却剤に移動するものとする。その後、燃料はタンク
にあった時よりも高いエネルギーを持った状態で噴
射される。そのため燃焼ガスも高い圧力を発生し、エ
ンジンは大きな推力を発生する。エンジン出口に達
したところで、再生冷却により燃料に与えられてい
たエネルギー∆Qex が燃焼ガスから奪われ、冷却剤へ
移動する。エンジンを出る時にはエネルギーは保存
されているが、推力は増加している。 
 スクラムジェットでは、再生冷却した燃料を流れ
方向に噴射することでも推力が発生するが、この機
構は燃焼を垂直に噴射した場合にも、ロケットエン
ジンでも推力が増加する、エネルギーフローによる

機構である。 
2.3 ロケットエンジン燃焼器熱流束簡易計算法 
 ロケットエンジン燃焼器の熱流束の計算には、
Bartz による簡便法が広く利用されており、教科書で
も紹介されている。しかしながらこの方法には誤り
があり、Bartz 自身も別の報告の中で、別の方法を使
うべきであると記している 7)。誤りは燃焼ガスの流れ
に円管流れの式を使用している点である。実際の燃
焼器内部では粘性流（境界層）は壁付近に限られてい
る。対流熱伝達は平板境界層の計算法を用いると、精
度良く見積もることが可能である 8)。 

このことがあまり留意されなかった理由のひとつ
は、輻射熱流束の効果が見過ごされていたためと思
われる。水素を燃料とする場合、対流熱伝達の 10～
20％程度になる 7)。 
2.4 エキスパンダーサイクル 
  再生冷却で得たエネルギーでタービンを駆動す
る吸熱サイクルであるエキスパンダーサイクルは、
従来、小型エンジンにのみ適用され、成立する燃焼圧
にも限界があるとされており、Sutton は著書の中で
その値を 7.6 MPa と記している 9)。実際、小型ロケ
ットエンジン RL-10 で使用され、燃焼圧は約 3 MPa
である 10)。これらは水素を燃料に想定しての説明で
あったと思われる。 

しかしながら検討してみると、メタン燃料エンジ
ンでは高燃焼圧までサイクルは成立する 8)。これは主
にメタンの密度が水素よりも高いためであり、簡単
な解析によってもサイクル成立限界に対する密度な
どの効果を示すことができた。若松も同様の検討を
1980 年に実施しているので 11)、関心のある方は参照
されたい。 
2.5 その他 
 液体ロケットエンジンにはまだ多くの技術的な課
題が残されている。筆者は高周波振動燃焼と近臨界

熱伝達について検討を進めている。その取組
の状況を簡単に紹介する。 
 高周波振動燃焼には多数の報告、論文が出
されている。数 kHz から数十 kHz の時間変
化で、燃焼器内の圧力が設計圧の数十％から
数倍の振幅で変動し、数秒のうちに燃焼器が
破壊される場合もある。 

筆者は、噴射面の溶損が甚だしいことから
噴射面上で燃焼が起きていると考えた。この
部位での燃焼が高い圧力と熱伝達を引き起

 

図 2 スクラムジェットの再生冷却におけるエネルギーの流れ 
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こし、エンジンの破壊を引き起こすという仮説を立
てた。簡単な実験とモデル計算により、高い圧力が発
生すること、1 ms 以下の短時間に圧力変動が発生す
ることを確認した 12,13)。 
 ロケットエンジン燃焼器の冷却において、近臨界
で熱伝達が大きく低下する場合があることが知られ
ている。長年、種々のモデルが提案され研究が続けら
れている。この熱伝達の低下の原因として、冷却剤の
再層流化の可能性を検討している。円管流れの臨界
レイノルズ数として約 2000 が知られているが、遷移
レイノルズ数としては 20,000 という値も報告されて
いる。5 章で説明するように近年、運動量保存則を適
用することにより乱流遷移条件を求めたが 14)、再層
流化にこの条件を適用してみた。遷移課程では層流
と乱流は連続的に変化することを踏まえ、再層流化
率を設定して Hendricks の実験と比較したところ、
測定値をほぼ再現することができている 15,16)。 
 

3. スクラムジェット 
 1986 年に米国でスペースプレーン計画（NASP）
が発表された。水素を燃料とするスクラムジェット
を使いマッハ 30 まで加速し、単段式輸送機（SSTO）
で低軌道・地上間を飛行するというものであった。日
本でも大規模にスペースプレーンの研究が始まり一
部は今日も続いている。航技研では石井、鎮西、升谷
を中心にスクラムジェットの研究が進められていた。 
3.1 冷却システムおよびエンジン性能 
 ロケットエンジンシステム研究の手法を適用し、
スクラムジェットの冷却特性検討を行った 17)。およ
そマッハ 10 以上の高速では、再生冷却に必要な燃料
当量比が 1 を超え、比推力が急速に低下し始めるこ
とが明らかとなった。この冷却剤の超過に対しては、
再生冷却後の水素をフィルム冷却剤として使用し、
フィルム冷却と再生冷却と併用するシステムを考案
した（図 3）。高飛行マッハ数においても燃料当量比

が 1 を僅かに上回る程度に抑えられた 18)。フィルム
冷却に衝撃波が入射すると冷却能力が低下すること
が懸念されたが、フィルム冷却剤の噴射総圧を衝撃
波背後の圧力よりも高く保つことで冷却能力の低下
を抑制できることが分かった（図 4）19)。しかしマッ
ハ30まで高いエンジン性能を維持することは不可能
であった。 
 当時、スクラムジェットのエンジン性能は升谷ら
が検討を進め 20)、またスクラムジェットを使った輸
送能力の検討も進めていた。当時は NASP に倣い、
100 kPa という高い飛行動圧で検討していた。離陸重
量が同一の場合には、小さい翼面積で高い揚力を発
生できる。当時の資料を参照する場合には、飛行動圧
に留意する必要がある。 

SSTO は極超音速飛行における空力加熱後に、真
空断熱された宇宙へ飛行することになる。このとき
加熱された断熱タイル内部の熱は機体内部へ侵入し、
機体内部が高温になることが懸念された。また帰還
時の前縁などの能動冷却が必要な場所の冷却剤量の
推算も必要であった。必要な断熱タイル厚さや飛行
方法による熱環境への影響などを検討し、スペース
プレーンの成立性を示した 21-23)。 

2 段式スペースプレーン（TSTO）は、1 段上面に
2 段を搭載する形式を中心に検討が進められていた。
分離に関する研究は、1・2 段で発生する衝撃波の影
響などの空力研究を中心に進められていた。筆者ら
は分離時の飛行方法について検討を行った 24)。揚力
が発生した状況で分離を行おうとしても、分離と同
時に 1 段が上昇するので分離が進まない。分離時に
は揚力を発生しない、エンジンを停止した飛行とす
る必要がある。また分離に伴うピッチングモーメン
トの変化も検討した。他方、小型機にスクラムジェッ

 
図 3 再生冷却とフィルム冷却を併用したスクラム
ジェット冷却システム(©AIAA) 

 
図 4  フ ィ ル ム 冷 却 と 衝 撃 波 と の 干 渉 の 様 子
（©AIAA） 
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トを適用した場合の検討なども並行して行った 25)。 
 インレット下流の分離部で亜音速燃焼を行いラム
ジェットしても作動させ、作動範囲を低速側に拡張
するデュアルモードエンジンの研究も進められてい
る。燃焼による圧力上昇によるインレット不始動を
抑制することが課題となる。これに対し後出のロケ
ット-ラムジェット複合サイクルエンジン（RBCC）
の研究を進める中で、擬似衝撃波長さの推算法を考
案した 26)。擬似衝撃波は超音速流れが亜音速に減速
するときに現れ、衝撃波列とも呼ばれる。擬似衝撃波
を含む流れ場における運動量の釣合いを基にした簡
便な、しかし基本的な方法である（図 5）。この擬似
衝撃波長さの計算法を用いてデュアルモードエンジ
ンの性能計算を行った 27)。分離部・燃焼器出口での
衝撃関数が、分離部入口での衝撃関数を上回らない
ように燃焼させることが、インレット不始動を防ぐ
基本要件となる。他方、ラムジェット作動では燃焼器
出口でマッハ 1 となり、スクラムジェット作動での
最大燃料流量は燃焼ガスのマッハ数が 1 となる場合
であることから、両者の性能はほぼ同じであること
も示した。この擬似衝撃波の計算法はのちにロケッ
ト高空燃焼試験設備（HATS）の検討 28)など、いろい
ろなところに適用されている。 
3.2 エンジンコンポーネント 
 側板圧縮型インレットの実験では、天板部分をガ
ラスにすることによりインレット内部の衝撃波の撮
影に成功した（図 6）29)。その後も前縁後退角や収縮
比を変えた模型の衝撃波撮影や捕獲率測定、総圧回
復率測定などを行い、インレットの性能評価、設計法
の検討を進めた。インレット性能として総圧回復率
が評価されることが多い。気流の回復圧力で推力を
発生するラムジェットと違い、スクラムジェットで
はインレット出口での衝撃関数は総圧損失の影響を
ほとんど受けないこと、超音速燃焼による総圧損失

がインレットにおける損失よりも遙かに大きいこと
に留意する必要がある。スクラムジェットは機体を
インレットおよびノズルの一部として使用している
場合が多い。そのためエンジン単独の性能だけでは
なく、機体にエンジンを搭載した場合の性能も評価
する必要があることが知られている 30)。 
 スクラムジェット燃焼器の研究を進める一方、並
行してデュアルモード燃焼器の研究も進めた。分離
部下流の拡大部で擬似衝撃波を通して亜音速に減速
し、拡大部出口で亜音速燃焼加速・チョークさせるラ
ムジェットモードを採用した。拡大部出口に平行部
を設けることで安定な燃焼が可能となった 31)。その
他、縮流部を設けないでも燃焼ガスを燃焼器出口で
チョークさせられることを確認した。このことは
RBCC 設計に活かされた。 
3.3 エンジン燃焼試験 
 スクラムジェット燃焼試験のためにラムジェット
エンジン試験設備（RJTF）が建設され、鎮西、升谷
を中心に研究試験用スクラムジェットエンジンが設
計・製作された。マッハ 4、6、8 それぞれの条件で
の試験が実施され、マッハ 4 条件ではエンジン収縮
比 3、ストラット無しで実験された。マッハ 6 条件で
はストラットを用いることで燃焼と十分な推力の発
生に成功した 32)。ストラットを用いることで燃焼器
内の気流マッハ数は低下する。このとき垂直噴射し
た燃料の上流影響距離が大きくなり、燃料噴射口上
流に設けた後ろ向きステップ背後の気流と干渉する。
ステップと噴射燃料との間に再循環域が形成され、
強燃焼状態、大推力化に成功した。 

マッハ 8 条件では収縮比を上げ、ランプ圧縮を組
み合わせることで十分な燃焼状態、正味推力の発生
を達成することができた 33)。ランプ圧縮によって燃
焼器入口での境界層高さを抑え、燃焼による上流へ
の影響距離を抑えられたことが成功の原因であった
と考える。 

 
図 5 擬似衝撃波を含む流路に入・出する衝撃関数
と摩擦力、壁面反力 

 
図 6 側板圧縮型インレット内部の衝撃波（マッハ
4、後退角 45 度）（©AIAA） 
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4. RBCC 
 スクラムジェットおよびラムジェットは低速では
作動しないため、スペースプレーンに使用する場合、
低速での推力発生が常に問題であった。解決策とし
てラムジェットをロケットエンジンと組み合わせ、
低速ではエジェクタージェットとして、高空ではロ
ケットエンジンとして作動する RBCC の研究が、ス
クラムジェットと並行して進められれた（図 7、8）。
1960 年代には Marquardt 社がエンジン燃焼実験を
行うなど、RBCC のアイデアは長い歴史を有してい
る。しかし 1 台のエンジンで低速から極超音速まで、
エジェクタージェットモードからロケットモードま
での作動を達成したのは我々が最初と思われる。 
4.1 エンジン性能・作動特性 
 離陸から超音速までの間に使用するエジェクター
ジェットの作動原理は、1950 年代からの研究によっ
て非粘性的な二流体間の運動量交換によることが明
らかにされていた。この非粘性の運動量交換に基づ
きエジェクタージェットの吸込性能計算を行った
34,35)。また先出の擬似衝撃波計算モデルを使い、エジ
ェクタージェットおよびラムジェットの性能計算を
行った。他にも他のモードでのエンジン性能、有効比
推力、スペースプレーン冷却システム、ピッチングモ
ーメントの検討なども行っている。 
 スクラムジェットを使用したのでは高い比推力に
も関わらず運搬能力が向上しない 36)。これはエンジ
ン比推力に機体の空気抵抗の効果を含めた有効比推
力が低いためである。空気吸込み式エンジンは水素
を燃料とする場合、約マッハ 7 まではロケットエン
ジンよりも有効比推力が高く、メタンを燃料とする
場合はおよそマッハ 4 までである 37)。有効比推力に
は推力と抗力の比が含まれ、飛行動圧によって必要
な翼面積が異なる。そのため有効比推力も飛行動圧
によって若干、異なる点に注意が必要である。その後、
迎角や経路角、高度などの飛行経路の効果も加えた

拡張有効比推力を提案した 37)。このとき空気吸込み
式エンジンが有効である飛行速度は更に低くなる。 
4.2 エンジンコンポーネント 
 特にエジェクタージェットモードの空力試験、燃
焼器試験を重点的に行った。エジェクターの基礎的
な実験は東北大と共同で実施した 38)。ロケット排気
を空気流で、空気流を窒素ガスで模擬し、先述の運動
量交換による吸込み性能との比較、検証などを行っ
た。JAXA 宇宙科学研究所遷音速風洞で RBCC の空
力試験を行った 39,40)。ロケットエンジン排気に代わ
り窒素ガスを噴射した。種々のマッハ数において実
験を行い、良好な吸込み性能が確認された。 

燃焼器試験では、エジェクタージェットモードの
作動を確認することができたが、吸込み性能が劣化
した 41)。これはロケット排気と空気との混合による
42)。窒素ガスを用いた風洞試験では吸込み性能の低
下が起きず、燃焼器試験で低下したのは、混合が性質
の大きく異なる流体間で起きたためである。 
4.3 エンジン燃焼試験 
 性能・作動計算やコンポーネント試験などの知見
に基づき、研究用 RBCC エンジンを設計した 43)。収

 

図 8 RBCC 展示用模型 

 

図 7 RBCC の各作動モード 
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縮比を 4.9、前縁後退角を 60 度と大きくとり、カウ
ル先端を曲げるなどして低マッハ数でのインレット
不始動を避けた。スクラムジェットモード、ロケット
モードではロケットエンジン部が最大推力で作動し
ており、空気流路へ噴射した燃料による推力増加は
僅かである。 
 エジェクタージェットモードおよびラムジェット
モードでは、拡大部下流での亜音速二次燃焼とそれ
に続いてチョークさせる作動方法を採用した。二次
燃焼位置を拡大部下流とすることで推力を大きくす
ることができると同時に、燃焼による不始動を回避
することができた。また 3.2 で説明したように、拡大
部出口に平行部を設けた。ロケットエンジンとして
も作動するため、エンジン出口に縮流部を設けるこ
とはできない。縮流部を設けないでもチョーク可能
であることを確認していたが、試験における安全上、
当量比を抑えた状態でチョークするようにエジェク
ターモード試験ではエンジン出口に縮流部を設けた。 

地上静止状態（マッハ 0）、マッハ 4、6、8、11 条
件においてほぼ設計通りの作動をすることが確認で
きた（図 9）。地上静止状態ではエジェクタージェッ
トモード、マッハ4、6条件ではラムジェットモード、
マッハ 8、11 条件ではスクラムジェットモード作動
を確認した。マッハ 8、11 条件のスクラムジェット
モードではロケットエンジン部を最大出力で作動さ
せており、発生推力はほぼロケットエンジンに因る。 
 エジェクタージェットモードでは、設計どおりの
吸込性能が得られなかった。これは 4.2 で述べたよ
うに、吸込み過程における混合が原因であった。亜音
速でのエジェクターモード試験として、北大と共同
で CAMUI ロケットを用いた飛行実験を行った。ロ
ケット排気が高温ガスであったにも関わらず良好な
吸込み性能を確認した。先述のエジェクターの吸込
み性能劣化に関する解析 42)は、これらの燃焼器実験、
エンジン燃焼試験、CAMUI による飛行実験結果を基

にした結果である。 
 

5．その他 
 ロケットエンジン、スクラムジェットエンジン、
RBCC といったエンジン研究を行う中で、基本的な
課題についての研究も進めた。ここでは近臨界熱伝
達にも関係する乱流遷移の研究について紹介する。 
 スペースプレーン下面にエンジンを搭載する場合、
エンジンは機体表面を発達する境界層を吸込むこと
になる。境界層が層流か乱流かによって、あるいは境
界層の発達の程度によってエンジンに流入する空気
流量が異なる。またエンジンあるいは機体への熱伝
達も層流か乱流かによって大きく異なる。この遷移
条件について、質量流量の保存から遷移レイノルズ
数を計算する方法を見出した（図 10）44, 45)。この方
法によればマッハ数、壁温、鈍頭、単位レイノルズ数
の効果を定量的に表すことができる。層流から乱流
へ遷移するとき境界層厚さが増大するが、その現象
の必然性も説明することができた。質量流量が保存
されるとき、運動量は上流の層流境界層よりも下流
の乱流境界層の値のほうが小さくなる。この運動量
の減少を遷移領域での摩擦として遷移領域長さを定
量的に計算した。新しい環境での設備整備も進みつ
つある。今後も実験による検証や、遷移機構を生かし
た機器の提案などを行う予定である。 
 上記は境界層の遷移であるが円管流れの遷移につ
いても運動量保存則を用いて検討を行い、遷移レイ
ノルズ数や臨界レイノルズ数を運動量の保存から説
明した 46)。現在、局所遷移領域長さ、乱流の確立等
について研究を継続中である 47)。 

 
図 10 超音速平板・円錐上境界層の遷移レイノル
ズ数の計算値と実験値との比較（©JSASS） 

 
図 9 RBCC 燃焼試験（M0 条件） 
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6. あとがき 

 筆者の関係したロケットエンジン、スクラムジェ
ットエンジン、RBCC 等の研究から得られた知見を
まとめた。これらの結果が今後の研究の一助になれ
ば幸いである。このような機会を与えてくださった
宇宙科学研究所関係諸氏と早稲田大学佐藤哲也教授
に深く感謝する。 
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