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１．緒論 

 将来の極超音速旅客機やスペースプレーンの実現

に向け，わが国では極超音速ターボジェットエンジ

ン[1]や極超音速旅客機の概念検討が進められてきた．

極超音速飛行においては，機体とエンジンの相互作

用が強く，実飛行環境における機体推進統合制御技

術の検証は必要不可欠である．そこで，現在極超音

速 統 合 制 御 実 験 HIMICO(HIgh-Mach Integrated 

COntrol experiment)が検討されている[2]．この実験で

は S-520 観測ロケットを用いて実験機を打ち上げ大

気圏に再突入後，エレボン操舵により機体を高迎角

に保つことで軌道の引き起しを行い，極超音速エン

ジン実験を行う．試験概要を図 1に示す． 

 この実験に向けて，簡易的手法を用いた最適化解

析により機体形状や飛行軌道[3]，エレボン操舵の有

無による縦空力特性の評価[4]については検討が行わ

れてきた．本研究では，最適化解析によって得られ

た形状を基に，横方向空力特性について，これまで

用いられてきた簡易的な空力推算手法(Local Surface 

Inclination 法)の妥当性について，極超音速風洞実験

および，高精度な CFD 解析(FaSTAR)を用いて検証し，

さらに横方向空力特性の評価を行った．  

 

図 1 HIMICO 試験概要 

２．極超音速統合制御実験機の概要 

 本研究で使用した機体形状を図 2 に示す．この形

状は，S-520観測ロケットへの搭載，機体への実験機

器の搭載，飛行軌道のすべてを満たし，試験時間を

最長化するように，簡易的な空力推算手法を用いた

最適化手法[3]により得られた形状である．機体重心

位置は機首から全長の 57.0%位置とした．空力基準面

積は全機投影面積を用いた． 

 

図 2 機体形状 

 

３．簡易的な空力推算手法 

 本研究では，簡易的空力推算手法として，東京大

学大学院航空宇宙工学専攻土屋研究室が開発したプ

ログラム[5]を使用して空力推算を行った．本研究に

おける速度域では，主に Local Surface Inclination(LSI)

法を適用し圧力係数を推算し，別途，剥離領域の圧

力係数推算，摩擦力推算を行う．マッハ 5 程度にお

いて LSI 法は，パネル化された機体表面について，

各パネル間の空力的な相互干渉は考慮せず，主流と

パネルの角度より，圧縮側には Tangent Cone 法[6]，

膨張側には Prandtl-Meyer膨張流理論を用い圧力係数

を推算する手法である．また，流れが剥離する領域

である胴体ベース面の圧力係数はベース圧補正を行
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った風洞実験結果と比較するため，0と仮定した．摩

擦力は機体表面全域において，全面乱流であると仮

定し van Driest の手法[7]を適用した．この手法は，高

精度な CFD 解析に対し精度は劣るものの，短時間で

解析でき，多数の形状を検討し最適化解析を行える

という利点がある．図 3 に機体表面パネル分割例を

示す． 

 

図 3 機体表面パネル分割例 

 

４．風洞実験および高精度な CFD 解析 

４．１ 風洞実験手法 

 風洞実験は，JAXA 調布航空宇宙センター0.5m 極

超音速風洞[8]にて実施された．実験における計測項

目は，天秤による 6分力計測である．実験条件を表 1

に示す．胴体ベース面の圧力計測をベース面から

1.5mm の上下 2 点で行い，計測された圧力値を用い

て，ベース圧補正を行った．実験模型は実機の 25%

スケールとした．実験模型を図 4に示す． 

本実験では，曲がりスティングを使用しており，

JAXA調布航空宇宙センター0.5m極超音速風洞では，

ピッチ角のみの変角しか行えないため，横滑り角の

目標値（5 度）に対し，目標値近傍で大きく変化しな

い条件設定で実験を行った．そのため，レーザーを

用いた横滑り角の実績値の同定を行った．同定結果

を図 5に示す． 

 

表１ 実験条件 

マッハ数 5.1 

全圧[Mpa] 1.0 

全温度[K] 700 

迎角[deg] 0~30 

横滑り角[deg] 5 近傍 

 

図 4 実験模型 

 

 

図 5 実積横滑り角 

 

４．２ 高精度な CFD 解析手法(FaSTAR) 

 高精度な CFD 解析では，JAXA 数値解析技術研究

ユニットが開発した高速流体ソルバ FaSTAR[9]を使

用した．支配方程式に Navier-Stokes 方程式，乱流モ

デルには Spalart-Allmaras を用い，時間積分には

LU-SGS 法，非粘性流束には HLLEWを用いた．また，

自動格子生成ソフト HexaGridを用いて格子を作成し

た．セル数は約 3900万点程度とした．数値解析の実

行に当たっては JAXAスーパーコンピュータ JSS2を

用いた．図 6に計算格子例を示す． 

 ベース圧補正を行った風洞実験結果と比較するた

め，機体を部位別に解析し全体の空力係数からベー

ス面のみの空力係数を引くことで，空力係数を算出

した． 

 解析条件は，0~20 度の 5 度刻み，横滑り角 5 度の

解析を行った． 

 

図 6 FaSTAR 解析の格子例 
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４．３ FaSTAR 解析結果の検証 

 FaSTAR 解析結果の有効性検証のため，図 5の実績

横滑り角における FaSTAR解析の横方向 3分力を図 7

に示す．風洞実験結果と FaSTAR 解析結果は，比較

的良好に一致する．そのため，LSI解析の比較と考え

た場合，FaSTAR 解析は風洞実験と同等に扱えると考

える． 

 

 (a) 横力係数 

 

(b) ヨーイングモーメント係数 

 

(c) ローリングモーメント係数 

図 7 横方向 3 分力特性 

(FaSTAR 検証・実績横滑り角) 

５．空力特性評価 

５．１ LSI解析結果の検証 

 横滑り角 5 度における，横方向 3 分力特性を図 8

に示す．ただし，4.1でも述べた通り，風洞実験では

図 5 より，厳密には横滑り角は 5度ではない． 

 横方向 3 分力の FaSTAR 解析による部位別解析結

果を図 9 に示す．迎角 0 度における FaSTAR 解析に

よる，圧力係数分布を図 10，流線分布を図 11，垂直

尾翼前縁中央近傍断面の機体周囲圧力係数分布を図

12，風上側主翼断面(模型寸法で胴体中心から幅方向

30mm 位置)の機体周囲圧力係数分布を図 13 に示す．

迎角 20度における，圧力係数分布を図 14，風上側主

翼断面(図 13 と同じ位置)の機体周囲圧力係数分布を

図 15に示す． 

LSI解析の迎角 0, 20度の圧力係数分布を図 16, 17

示す． 

 LSI 解析結果は，図 8 より，横力係数については，

高迎角になるほど実験結果より絶対値が大きくなる．

ヨーイングモーメント係数が低迎角では，実験結果

より絶対値が大きく，高迎角では絶対値が小さいこ

とを確認した．ヨーイングモーメント係数は実験結

果と定性的には一致しないものの方向静安定が得ら

れていないという結果は得られている．ローリング

モーメント係数については，低迎角では差が大きく

高迎角では差が小さくなる． 

 迎角 0度において，FaSTAR 解析と LSI解析の機体

表面圧力係数分布を比較すると，LSI解析の方が垂直

尾翼風上側の圧力係数と風上側主翼（主翼右）上面

の圧力係数が低いことがわかる．まず，垂直尾翼の

影響について考える．図 9 の FaSTAR 解析による部

位別解析結果より，垂直尾翼は迎角 0 度において，

横方向 3 分力への影響が大きいことがわかる．図 11

の流線分布より，風上側において，胴体側面の流れ

が剥離し，垂直尾翼で生じる衝撃波と干渉している

ことが確認される．これは，横滑り角正の場合，機

体側面風上側が高圧となり，圧力の低い機体側面風

下側へ向かう流れが生じるため，その流れと垂直尾

翼で生じる衝撃波と干渉し垂直尾翼風上側の圧力係

数が上昇したと考えられる．また，図 12 より胴体と
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主翼から生じる衝撃波により，垂直尾翼風上側周囲

の圧力係数が上昇し，垂直尾翼風上側の圧力係数が

上昇したと考えられる．以上 2 つの要因により

FaSTAR 解析において，垂直尾翼風上側の圧力係数が

高くなったと考えられる．垂直尾翼の影響が大きい

場合，負のローリングモーメント係数が大きいはず

だが，FaSTAR 解析結果では機体全体において正であ

る．部位別解析結果より，風上側主翼(主翼右)の正の

ローリングモーメント係数が大きいことがわかる．

図 10の圧力係数分布より風上側主翼（主翼右）上面

の圧力係数が高く，下面より高圧であることがわか

る．これは図 13より，胴体と主翼前縁からの衝撃波

により，主翼上面の方が下面より周囲の圧力係数が

上昇したため，上面の圧力が下面よりも高くなり，

正のローリングモーメント係数が大きくなったと考

えられる．よって，FaSTAR 解析では，垂直尾翼風上

側の圧力が LSI 解析より高いにも関わらず，風上側

主翼（主翼右）の影響によりローリングモーメント

係数が正になったと考えられる．一方で，LSI解析で

は，衝撃波干渉や，周囲流を考慮しないため，垂直

尾翼風上側と風上側主翼（主翼右）の圧力係数が

FaSTAR 解析より低くなり，ヨーイングモーメント係

数が迎角 0度において実験結果より絶対値が大きく，

ローリングモーメント係数が負になったと考えられ

る． 

 迎角 20度において， FaSTAR 解析と LSI解析の機

体表面圧力係数分布を比較すると．主翼上面と胴体

の主翼取付け部における圧力係数は LSI 解析の方が

FaSTAR 解析より大きいことがわかる．FaSTAR 解析

においては，図 15より主翼上面と胴体の主翼取付け

部は主翼の陰に入るため，影の領域は周囲の圧力係

数が低く，主翼と胴体と主翼取付け部の圧力係数が

小さくなったと考えられる．一方で，LSI 解析では，

胴体ごとに解析を行うため，胴体と主翼との干渉を

考慮しないために，本来なら主翼の陰に入る領域で

も圧力係数は高くなってしまう．その結果，重心後

方の圧力係数が LSI 解析の方が FaSTAR 解析より大

きくなり，ヨーイングモーメント係数が 0 に近く，

横力係数の絶対値も大きくなったと考えられる． 

 以上より，垂直尾翼と胴体や主翼と胴体から生じ

る衝撃波や表面流の干渉を考慮しない LSI 解析は，

横滑り角を有する場合の詳細な検討には適さないと

考えられる． 

 

 

(a) 横力係数 

 

 

(b) ヨーイングモーメント係数 

 

 

(c) ローリングモーメント係数 

図 8 横方向 3 分力特性（LSI検証） 
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(a) 横力係数 

 

 

(b) ヨーイングモーメント係数 

 

 

(c)ローリングモーメント係数 

図 9 部位別解析結果(FaSTAR) 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

(a)上面 

 

(b)風上側 

 

(c)風下側 

 

(d)下面 

図 10 機体表面圧力係数分布（FaSTAR・迎角 0 度） 

 

 

(a)上面 

 

(b)風上側 

 

(c)風下側 

 

(d)下面 

図 11 流線分布(FaSTAR・迎角 0度) 
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図 12 垂直尾翼前縁中央近傍断面・機体周囲圧力係

数分布(FaSTAR・迎角 0度) 

 

 

図 13 風上側主翼断面・機体周囲圧力係数分布 

(FaSTAR・迎角 0度) 

 

 

(a)上面 

 

(b)風上側 

 

(c)風下側 

 

(d)下面 

図 14 機体表面圧力係数分布（FaSTAR・迎角 20 度） 

 

 

 

図 15 風上側主翼断面・機体周囲圧力係数分布 

(FaSTAR・迎角 20度) 

 

 

(a)上面 

 

(b)風上側 

 

(c)風下側 

 

(d)下面 

図 16  機体表面圧力係数分布（LSI・迎角 0度） 
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(a)上面 

 

(b)風上側 

 

(c)風下側 

 

(d)下面 

図 17  機体表面圧力係数分布（LSI・迎角 20 度） 

 

５．２ 実験機の横方向空力特性評価 

図 7 の風洞実験結果において，全迎角でヨーイン

グモーメント係数は負であり，極超音速統合制御実

験機は方向静安定が得られていないことがわかる．

図 9 の FaSTAR 解析による部位別解析結果より，胴

体による負のヨーイングモーメント係数の影響が非

常に大きいことがわかる．これは，ロケットノーズ

コーンの制約により垂直尾翼を大きくできないこと，

搭載機器の制約により胴体の体積を大きくするため

先細り部を長くできず重心前方での力が大きくなる

ことが主な要因となり，胴体の負のヨーイングモー

メント係数の影響が大きくなったと考えられる． 

 

６．結論 

 極超音速統合制御実験機の横方向空力特性につい

て，LSI解析の妥当性を風洞実験及び FaSTAR 解析を

用いて行い，さらに横方向空力特性評価を行った結

果，以下の結論を得た． 

 

１．横方向 3 分力特性，特に極超音速統合制御実験

機のように胴体が大きく方向静安定が得られない形

状では，LSI解析で方向静安定が得られないという結

果は得られるものの，詳細な検討には適さないこと

を確認した． 

 

２．極超音速統合制御実験機は現状の形状では，横

滑り角を有する場合，方向静安定が得られていない

ことを確認した． 
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