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Abstract 

Hypersonic pre-cooled turbojet engine has been investigated to realize Mach 5 class hypersonic transport aircraft. The 

engine has been demonstrated under sea level static condition, Mach 2 flight condition, and Mach 4 flight simulating 

conditions. Flight experiment plan has been discussed in order to demonstrate the propulsive capability using hypersonic 

pre-cooled turbojet engine. Step by step approach is proposed to demonstrate key technologies with reasonable schedule.  

A small hypersonic experimental aircraft with small ramjet is designed as the first step experiment. Medium size 

hypersonic experimental aircraft with hypersonic pre-cooled turbojet is studied as the second step experiment. A 

sub-orbital space plane is referred as the third step experiment.  

 

 

1.  はじめにはじめにはじめにはじめに 

JAXA において，マッハ 5 クラスの極超音速旅客機
1
の研究が進められてきた．この研究において，極超

音速旅客機のベースライン形状が設定され，機体の

空力係数，構造重量，熱管理等の検討が行われた．

一方，欧州においても極超音速旅客機の検討
2
が進め

られている．その後，欧州委員会と経済産業省の支

援により国際極超音速共同研究（HIKARI）3
が実施

され，極超音速旅客機の商業的成立性，環境適合性，

運航安全確保等の検討を経て，日欧で共有する将来

の目標システムと研究開発ロードマップが作成され

た． 

さらに，極超音速旅客機の実現に必要な主要技術

を実証するための極超音速技術実験機の検討
4
も行

われた．欧州においても，国際極超音速飛行実験
5

の計画が進められている．しかしながら，極超音速

飛行実験は実施に必要な費用が高く，実験失敗のリ

スクも大きい傾向があるため，リスクを極力排除し

て効率的に技術実証を進められるような計画を立案

することが重要である． 

JAXA においては，極超音速旅客機への適用を想定

して，離陸からマッハ 5 まで連続作動できる極超音

速予冷ターボジェットの研究開発が進められている．

このエンジンを実用化するためには，実飛行環境に

おける技術実証が必須となる．本論では，極超音速

予冷ターボジェットの飛行実験構想の概要について

まとめる． 

図 1 にエアブリーザ実験機の概念を示す．「エア

ブリーザ」は，空気吸込式の極超音速エンジンの呼

称である．この実験機では極超音速予冷ターボジェ

ットを胴体に取り付けることを想定している．実験

機の形状は，将来目標とする小型極超音速旅客機の

形状に基づいて設定されている．この実験機はマッ

ハ 5 で巡航できるように設計されている．  

 

 
図図図図 1 エアブリーザ実験機エアブリーザ実験機エアブリーザ実験機エアブリーザ実験機 
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2．極超音速予冷．極超音速予冷．極超音速予冷．極超音速予冷ターボジェットの研究開発状況ターボジェットの研究開発状況ターボジェットの研究開発状況ターボジェットの研究開発状況 

JAXA において極超音速予冷ターボジェット
6,7

の

製作と実験が進められている．このエンジンは，可

変インテーク，予冷器，コアエンジン，アフターバ

ーナ，可変排気ノズルで構成されており，離陸から

マッハ 5 まで連続して作動させることができる．こ

のエンジンは，極超音速飛行時に高温となる流入空

気を冷却するために，コアエンジンの上流に設置さ

れた予冷器を使用する．また，極低温の液体水素を

冷却剤および燃料として使用する．コアエンジンは，

この予冷器によって熱的に保護される．また，予冷

によって圧縮機の圧縮動力が低減するため，排気ジ

ェットによる推力が向上する効果も得られる． 

極超音速予冷ターボジェットの性能は，性能解析
7

と地上燃焼実験
8
によって検証されてきた．また，大

気球を用いた実験機
9
を用いて，マッハ 2 で超音速飛

行実験が実施された．  

極超音速予冷ターボジェットの高温構造設計及び

エンジン始動シーケンスを確認するために，マッハ

４模擬環境実験
10
が行われた．  

これらの研究成果を受けて，JAXA 角田宇宙センタ

ーのラムジェットエンジン試験設備
11
において，極

超音速予冷ターボジェットのマッハ 4 推進風洞試験

が進められている．図 2 にこの実験に使用したエン

ジン供試体を示す．これまで，エンジン外部構造が

マッハ 4 の高温空気流に耐えること，マッハ 4 の飛

行条件でのコアエンジンのウィンドミル始動を実現

できること，コアエンジンを接続した状態で極超音

速可変インテークを始動できること等が確認された．  

 

 
図図図図 2    マッハマッハマッハマッハ 4 風洞実験用エンジン供試体風洞実験用エンジン供試体風洞実験用エンジン供試体風洞実験用エンジン供試体 

 

極超音速予冷ターボジェットの内部には 4 種類の

制御対象がある．各マッハ数において最大の圧力回

復率を得られるように，可変インテークの壁面角度

を制御できる． 予冷器における熱交換量およびアフ

ターバーナにおける燃焼温度は，液体水素の流量調

整弁で制御される．コアエンジンの回転速度は，コ

アエンジン燃料の流量制御弁で制御される．また，

空気流量を変えて可変インテークとコアエンジンの

作動点を最適にするために，可変排気ノズルの開度

が制御される．  

 

3．極超音速飛行実験構想．極超音速飛行実験構想．極超音速飛行実験構想．極超音速飛行実験構想 

 極超音速推進技術を実用化するためには，実飛行

環境における技術実証が不可欠である．一方，現在，

マッハ５程度の極超音速で飛行できる飛行手段はロ

ケットに限られており，飛行実証に必要なコストが

高いという問題がある．そこで，小型実験機から段

階的に実証する極超音速飛行実験構想（図 3）を立案

した． 

 

図図図図 3    極超音速飛行実験構想極超音速飛行実験構想極超音速飛行実験構想極超音速飛行実験構想 

 

第１段階では，極超音速統合制御実験機（High 

Mach Integrated Control Experiment: HIMICO）
12
による

高動圧極超音速飛行技術の確立を目指している．こ

の実験機は JAXA 宇宙科学研究所で運用している観

測ロケット等で加速した後，動圧 50kPa程度の一定

動圧軌道で飛行することを想定している．また，実

験機に全長 50cm程度の小型ラムジェットや小型ス

クラムジェットを搭載して作動させることを想定し

ている． 

図 4に極超音速統合制御実験機の飛行概要を示す．

観測ロケットの標準ノーズコーンの内部に全長 1.5m

程度の小型実験機を搭載し，観測ロケットを発射す

る．その後，ヨーヨーデスピナーとサイドジェット

（SJ）でロケットの回転を止める．ノーズコーン開

頭後にノーズコーン内部の RCSでロケットの姿勢を

制御する．そして，ロケット全体を実験機分離姿勢

にした後、実験機を分離する．実験機は自由落下で

加速され，大気圏再突入後に空力操舵によって引き

起こされ，動圧一定軌道に投入される．続いて搭載

された極超音速エンジンの燃焼実験を行う．飛行実
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験はデータリンクを確保できる範囲で終了し，実験

機を着水させる． 

 

 

図図図図 4    極超音速極超音速極超音速極超音速統合制御実験機統合制御実験機統合制御実験機統合制御実験機(HIMICO)の飛行概要の飛行概要の飛行概要の飛行概要 

 

第２段階では，エアブリーザ飛行実験機によるエ

アブリーザ巡航飛行技術の確立を目指している．過

去に小型超音速実験機（NEXST1）13
の飛行実験で使

用された固体ロケット（NAL-735）等にエアブリー

ザ実験機を搭載し，動圧 50kPa程度の一定動圧軌道

に投入することを想定している．この実験機には，

極超音速予冷ターボジェット（Pre-cooled Turbojet: 

PCTJ）や複合サイクルエンジン（Rocket-Based 

Combined Cycle engine: RBCC）（全長 3m程度）を搭

載することが可能である． 

図 5 にエアブリーザ実験機の飛行概要を示す．固

体ロケットの側部にエアブリーザ実験機（全長 8m程

度）を搭載し、ロケットを発射する．ロケットは大

型の尾翼による空力操舵で飛行し，高度を上げる．

実験機は動圧の低い高高度でロケットから分離し，

自由落下飛行によってマッハ５程度まで加速される．

その後，大気圏再突入後に空力操舵による引き起こ

し飛行を行い，動圧一定軌道に投入される．続いて

搭載された極超音速予冷ターボジェットを作動させ

て，加速飛行を行う．飛行実験はデータリンクを確

保できる範囲で終了し，超音速旋回飛行等を経て，

実験機を着水または着地させる． 

 

 
図図図図 5    エアブリーザ実験機エアブリーザ実験機エアブリーザ実験機エアブリーザ実験機の飛行概要の飛行概要の飛行概要の飛行概要 

 

第３段階としては，サブオービタルプレーンによ

る宇宙観光／小型衛星打上げミッションの実現を目

指している． 

図 6にサブオービタルプレーンの飛行概要を示す．

サブオービタルプレーンは，エアブリーザの自力加

速によって離陸，および加速飛行を行う．その後，

ロケット加速によって到達高度 100km程度のサブオ

ービタル軌道に投入される．初期加速エンジンとし

てエアブリーザを使用することにより，酸化剤の消

費量を低減することが可能となり，有翼で水平離着

陸できる機体を実現できる可能性がある．水平離着

陸方式を採用することにより，頻繁かつ信頼性の高

い運用が可能となる．サブオービタルプレーンに上

段ロケットを搭載することにより，小型人工衛星を

頻繁に打ち上げて，宇宙輸送コストを大幅に低減で

きる可能性がある．  

 
図図図図 6    サブオービタルプレーンの飛行概要サブオービタルプレーンの飛行概要サブオービタルプレーンの飛行概要サブオービタルプレーンの飛行概要 

 

4．．．． エアブリーザ実験機の概要エアブリーザ実験機の概要エアブリーザ実験機の概要エアブリーザ実験機の概要 

 極超音速飛行実験の第２段階として構想している

エアブリーザ実験機の成立性検討
14
を行った．この

実験機は，全長 3m程度の極超音速予冷ターボジェッ

トを実飛行環境で実験することを目的として，機体

寸法と燃料タンク容量を設定した．エンジン１基の

場合の実験機諸元を表 1 に示す． 

 

 

表 1 エアブリーザ実験機主要諸元 

全長：          8100mm 

全備重量：  585kg 

タンク搭載量：  260L 

液体水素搭載量： 18kg 

エンジン作動時間：300sec 

 

図 7 にエアブリーザ実験機の概要，図 8 にエアブ

リーザ実験機の主要寸法を示す．この検討では，胴

体下面にエンジン１基を搭載することを想定した．
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エンジン本体の正面面積が，空気取り入れ口の正面

面積より大きいため，エンジン本体の約半分は機体

内部に装着される．この実験機では，実験機内部に

搭載できる燃料タンクの容積が小さくなるため，マ

ッハ５まで加速するために外部加速手段が必要とな

る．機体構造については，金属製の主構造と機体表

面の遮熱壁を想定した．固体ロケットによる打上荷

重と大気圏再突入後の引き起こし荷重の両方に耐え

る主構造様式（材質，肉厚，断面形状等）を，構造

最適化解析を用いて導出した．実験機の前方にはデ

ータ収集装置，慣性航法装置，測位装置等が搭載さ

れる．飛行実験中の姿勢を維持するために，垂直尾

翼後縁のラダーと主翼後縁のエレボンが使用される． 

 

図図図図 7    エアブリーザ実験機の概要エアブリーザ実験機の概要エアブリーザ実験機の概要エアブリーザ実験機の概要 

 

図図図図 8    エアブリーザ実験機の主要寸法エアブリーザ実験機の主要寸法エアブリーザ実験機の主要寸法エアブリーザ実験機の主要寸法 

 

 エアブリーザ実験機について，NAL735 ロケットを

用いて弾道飛行させることを想定して軌道解析を行

った．図 9 に軌道解析の結果として得られた高度履

歴を示す．軌道解析においては，実験機をロケット

の横に取り付けることを想定し，実験機を到達高度

80kmの弾道軌道に投入することとした．ロケットで

加速された後，実験機を分離し，ガスジェットと空

力操舵による姿勢制御によって高迎角を維持し，軌

道を引き起こして，動圧一定軌道に投入することと

した． 

図 10に軌道解析の結果として得られた，実験機分

離後の動圧履歴を示す．最高高度からの弾道飛行に

より，動圧が上昇し，120s において，50kPaの動圧

一定軌道に投入できている． 

図 11に軌道解析の結果として得られた，実験機分

離後のマッハ数分布を示す．この解析においては，

エンジンは推力を発生しないこととした．図 9, 10で

示した弾道飛行を行う場合，最高マッハ数は 4.6程度

であり，軌道引き起こし後のマッハ数は 4.4～4.0と

なった． 

 

 
図図図図 9 高度履歴高度履歴高度履歴高度履歴 

 

 

図図図図 10 動圧履歴動圧履歴動圧履歴動圧履歴 

 

図図図図 11 マッハ数履歴マッハ数履歴マッハ数履歴マッハ数履歴 

 

    図 12に実験機分離後の荷重倍数履歴を示す．荷重

倍数の上限を 7Gとして解析を行った．結果として，

荷重倍数は 120s付近で 6.8G程度の最大値をとり，

軌道の全域で 7G以下になっている． 

 図 13に実験機分離後の迎角履歴を示す．迎角は

120s付近まで，引き起こし飛行に必要な 10deg程度

で維持されている．その後，動圧一定飛行に入って

からは，2～4deg程度となっている． 

 図 14に実験機分離後のエレボン舵角履歴を示す．

エレボン舵角は，引き起こし飛行時には-15～-25deg

となり，動圧一定飛行時には，-2～-4deg になってい

る． 
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図図図図 12 荷重倍数履歴荷重倍数履歴荷重倍数履歴荷重倍数履歴 

 

図図図図 13 迎角履歴迎角履歴迎角履歴迎角履歴 

 

図図図図 14 エレボン舵角履歴エレボン舵角履歴エレボン舵角履歴エレボン舵角履歴 

 

    続いて，エアブリーザ実験機の基本形状について，

CFDによる空力性能評価を行った．CFDには，JAXA

数値解析技術研究ユニットで開発された FaSTAR15

と HexaGrid16
を使用した．図 15にエアブリーザ実験

機周囲のマッハ５，迎角 7.5degにおけるマッハ数分

布を示す．機体下面のマッハ数が下がり，機体上面

のマッハ数が上昇していることが判る．また，機体

後方下面のマッハ数が上昇しており，低圧となるた

め，この領域がピッチングモーメントの上昇に寄与

していると考えられる． 

 

図図図図 15 マッハ数分布（マッハ数分布（マッハ数分布（マッハ数分布（Mach 5, 迎角迎角迎角迎角 7.5deg）））） 

 図 16にエアブリーザ実験機の機体表面における圧

力係数分布を示す．胴体先端部および主翼前縁部の

圧力係数が高くなっている．また，胴体上面と胴体

後方の下面の圧力係数が低くなっている． 

図 17にエアブリーザ実験機の構造解析結果を示す．

ロケット打上げ時の加速度と引き起こし飛行時の荷

重倍数を与えて，両者を満たす構造様式を最適化解

析によって求めた． 

 

 

図図図図 16 圧力係数分布圧力係数分布圧力係数分布圧力係数分布 （（（（Mach 5, 迎角迎角迎角迎角 7.5deg）））） 

 

 

図図図図 17 構造解析（引き起こし飛行／上昇加速飛行）構造解析（引き起こし飛行／上昇加速飛行）構造解析（引き起こし飛行／上昇加速飛行）構造解析（引き起こし飛行／上昇加速飛行） 

 

6. 結論結論結論結論 

極超音速予冷ターボジェットの研究開発状況と飛行

実験構想の検討状況を紹介した． 

・極超音速予冷ターボジェットの地上燃焼実験，マ

ッハ２飛行実験，マッハ４模擬環境実験が完了し，

現在は，マッハ４推進風洞実験を進めている． 

・極超音速飛行実験の第１段階として，観測ロケッ

トのノーズコーン内部に搭載する極超音速統合制御

実験機の設計検討と風洞実験構想の検討を行った． 

・極超音速飛行実験の第２段階として，固体ロケッ

トの外部に搭載するエアブリーザ実験機の概念検討

を行った． 

今後は，極超音速予冷ターボジェットの極超音速

風洞実験で推進性能の実証を行うとともに，第１段

階の極超音速統合制御実験機の風洞実験において，

機体／推進統合制御実証を行う予定である．  
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