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Abstract
This paper investigates a flight trajectory of a hypersonic experimental vehicle equipped with air-breathing engines launched by an S-
520 sounding rocket. Its mission requirement is to realize experimental conditions for the engines (constant 50 kPa dynamic pressure
at not less than Mach 4.0) for a sufficient duration. Since severe aerodynamic heating leads to the temperature rise in the vehicle
fuselage, it is planned that ablative thermal protection system (TPS) is installed on the fuselage surface so that the temperature does
not exceed the operational limit of onboard equipment, 80 ◦C. A significant demand is that the TPS should be as thin as possible,
because the vehicle size is highly constrained by the nose cone geometry of the sounding rocket. In order to successfully design
the flight trajectory that achieves the mission requirement under such a thermal constraint, this paper develops an integrated design
optimization technique for the trajectory and the ablative TPS. The proposed method handles the coupled problem of ODE-expressed
vehicle dynamics and PDE-expressed TPS behavior, and optimizes them simultaneously.

記号一覧

Ma :マッハ数
α :迎角
δe :エレボンのエレベータ相当舵角（後縁下げ正）
CL :揚力係数
CD :抗力係数
CM :ピッチングモーメント係数
γ :比熱比
λ :熱伝導率
Ωblw :熱分解ガス吹き出しによる対流加熱低減係数
ρ :密度
ε :熱放射率
Cp :定圧比熱
H :熱伝達率
h :エンタルピ
htps :アブレータ TPS厚さ
K :熱伝導率
Pr :プラントル数
Q :熱流束
Re :レイノルズ数
T :温度
t :時刻
u :流速
y : TPS表面からの距離
(·)conv :対流
(·)rad :放射
(·)∞ :主流

(·)e :境界層外縁
(·)w :アブレータ表面
(·)back :アブレータ背面
(·)∗ :参照温度における値
(·)v :アブレータ未炭化状態
(·)c :アブレータ既炭化状態
(·)g :アブレータ熱分解ガス
˙(·) :時間微分

(·)1 :計算点 1（胴体下面）
(·)2 :計算点 2（胴体上面）
(·)0 :初期
(·)f :終端
(·)(i) :軌道最適化問題のフェーズ i

1. 諸言

再使用型宇宙輸送や高速 2地点間輸送への応用を見据
え，極超音速飛行技術の研究開発が国内ならびに欧米等

において進められている．その中で我が国は，極超音速

飛行用の空気吸い込み式エンジン単体の実証研究におい

て，世界最高レベルの実績を有する 1)．しかし，極超音速

機には，機体空力，飛行制御，エンジン等の間に複雑な

相互依存関係があるため，この依存関係を考慮した上で

機体システム全体を統合的に設計・制御する技術を開発

し，実証することが不可欠である．このような背景のも

と，著者らは S-520観測ロケットと小型無人実験機によ
る極超音速統合制御実験 (HIgh-Mach Integrated COntrol
experiment: HIMICO)を計画している 2)．その構想は，実
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図 1 飛行シーケンス概要

験機を観測ロケットによって打ち上げて大気圏に再突入

させた後，揚力により飛行軌道を引き起こして滑空させ

ることで，ラムジェットエンジンの試験環境（マッハ 4以
上，動圧 50 kPa前後）を 20秒程度実現するというもの
である．本実験は後続のより大型の実験機を見据えつつ，

運用方法が確立している観測ロケットを利用することで，

低コストな極超音速飛行実験手段を短期間で構築し，極

超音速機の機体/推進統合制御技術を実証することを主な

目的としている．なお，国外においても同様な目的のも

と，様々な飛行実験計画が進められている 3, 4)．

本飛行実験に向けて，著者らは機体形状と飛行軌道の

複合領域最適設計手法を用いて，試験環境を出来る限り

長く実現できる機体形状と飛行軌道の概念設計を実施し

てきた 5)．その結果，観測ロケットの射角を 65度とする
ことで 20秒程度の実験環境を実現できることを確認し
た．しかし，飛行中に晒される空力加熱に対する熱防御

システム (Thermal Protection System: TPS)の設計は検討
されてこなかった．

本実験機の耐熱要件として，以下に示す 3つが主に挙
げられる．

1)前縁の加熱率制限 ：前縁材料依存

2) A7075製機体構造の運用温度上限：180 ◦C

3)胴体内部搭載機器の作動温度上限：80 ◦C

本稿ではこの中で最も厳しいと思われる 3) 胴体内温度
制限を考慮したうえで，飛行軌道と TPSの設計を行う．
胴体の熱防御には，シリコン樹脂を充填したコルクアブ

レータを採用する予定である．この TPS 選定は，本実
験機は再使用しないことと，実験機寸法と重量に関する

厳しい制限を満たすために TPS は極力薄くかつ軽い必
要があること，を考慮した結果である．本稿では，物性

値が公開されている SLA-5616)というコルクアブレータ

のデータを暫定的に使用して解析を行う．

空力加熱に起因する熱制約を飛行軌道最適化問題にお

いて扱った研究例は数多く見られる（例えば文献 7）もの
の，考慮されてきた熱制約の大部分は，淀み点表面の放射

平衡温度制限等の，その瞬間の飛行条件のみを用いても

正確に記述できるような部類のものである．それに対し，

ある時刻での胴体内温度はそれ以前の全ての時刻におけ

る飛行条件に依存しており，従来の熱制約とは異なる取

扱いが必要である．本稿ではこのような非定常の熱制約

を考慮することのできる軌道最適化手法を開発する．そ

して，開発した手法を極超音速統合制御実験機の軌道設

計問題に適用することで，実験条件を十分な時間実現し

かつ TPS厚さを薄くできるような飛行軌道を設計する．

2. 問題設定および数値モデル

2.1 飛行実験の概要

極超音速統合制御実験機の飛行シーケンスは暫定的に

以下のように設定されている．図 1も参照されたい．

1. 小型無人実験機，実験機分離機構，姿勢制御用ガス
ジェット装置 (RCS)，ダミーウェイトをノーズコーン
内に搭載した S-520観測ロケットを打ち上げる．

2. ロケットモータの燃焼が終了する．動圧が十分に小
さくなってから，ヨーヨーデスピナー展開とサイド

ジェット噴射によってロケットのロールスピンを停止

させる．その後，ノーズコーンを開頭する．

3. ノーズコーン内に搭載された RCSを作動させ，分離
後に実験機が望ましい姿勢で大気圏に再突入できる

ようにロケット全体の姿勢を変更し安定させる．

4. ロケットから実験機が分離される．動圧が十分に大
きくなり次第，空力操舵で姿勢を制御し揚力により

飛行軌道を引き起こす．

5. 直線滑空しながら極超音速試験環境を達成し，機体/
推進統合制御実験を実施する．データはテレメトリ

で射場に降ろす．

6. 試験環境終了後，飛行領域を広げないように実験機
をきりもみ状態にさせ，海面に着水・水没させる．

本稿では，機体姿勢と搭載ラムジェットエンジンの統

合制御実験を行うための要求環境を次のように定める．
飛行マッハ数： 4.0以上

飛行動圧： 49–51 kPa

迎角：
0.0 deg以上 6.0 deg以下かつ
実験中に 2.0 deg以下の変化幅

(1)

(2)

(3)
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図 2 実験機形状

式 (3)の条件は，エンジン試験中には迎角を極力変化さ
せないほうが望ましいということを考慮して導入した．

2.2 実験機形状

実験機の形状を図 2に示す．この機体形状は，S-520ロ
ケットのノーズコーン内への収容，実験機器の搭載，飛

行軌道に関する制約，の全てを満たし，エンジンの試験

可能時間を最長化させるように設計した最適形状 5)を一

部修正したものである．特に，方向静安定性を改善する

ために文献 8を参考にして，尾翼翼型を 2重楔形に変更
している．胴体後部のテーパー部において，観測ロケッ

トとの結合と分離が行われる．重心前後位置は，搭載機

器配置の調節によって胴体前端より全長の 55–65 %の範
囲内で自由に設計できるものと想定する．搭載機器と機

体構造に関する初期検討の結果をもとに，機体全備質量

は飛行中に 30 kgで一定であると仮定する．

2.3 空気力モデル

図 2の実験機形状に対し，高超音速域から極超音速域に
おいて適用可能な簡易推算手法である local surface incli-
nation法による空力解析を実施する．圧縮側には tangent
cone法 9) を適用し，膨張側には Prandtl-Meyer膨張流理
論を用いることで，パネル化された機体表面の圧力係数

を推算する．但し，再循環領域となる胴体ベース面の圧

力は別途経験推算式 10) で計算し，摩擦力は，機体表面

全域で乱流境界層であるという仮定のもと van Driestの
方法 11) で見積もる．なお，機体空気力へのエンジンの

影響は考慮しない．

縦 3分力の係数CL,CD,CM は，表 1に列挙した迎角と
エレボン舵角の計算点（全 20ケース）における推算結果
を用いて，最小二乗法により次のような 3次関数で近似
する．

C{·} =
∑

i≥0, j≥0,
i+ j≤3

a(i, j)
{·} (Ma) αi δe

j (4)

ここで，10個の多項式係数 {a(i, j)
{·} (Ma)}は，multiquadric

関数による放射基底関数ネットワーク 12)を用いて，マッ

ハ数に関する補間関数として構築した．得られた縦 3分
力モデルを図 3に示す．図 3(b)からは，重心位置が機体
前方より全長の 56 %の場合には縦静安定があることが確

表 1 空気力の計算点

Parameter Sample values Unit

Mach number, Ma 4.0, 5.0, 6.0, 8.0 –
Angle of attack, α 0.0, 5.0, 10.0, 15.0, 20.0 deg
Elevon deflection, δe -30.0, -15.0, 0.0, 15.0 deg
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図 3 実験機の縦 3分力（マッハ 5.0）

認できる．

2.4 空力加熱モデル

本稿で実施する飛行軌道最適設計の特徴は，実験機の

胴体内温度に関する制約を考慮することである．図 4に
熱解析の概要と文字定義の一部を示す．迎角の影響によ

り異なった熱環境に晒される胴体下面（計算点 1）ならび
に胴体上面（計算点 2）の 2箇所で熱解析を行う．本章で
は，空力加熱に関する数値モデルを説明する．

まず，飛行条件すなわち主流条件 {Ma∞, ρ∞,T∞, γ∞, }
と迎角が与えられた際に，tangent cone 法 9) と Prandtl-
Meyer膨張流関係式の逆関数 13) を用いて，計算点周囲

の境界層外縁における流れの諸量 {Mae, ρe,Te, γe}を求め
る．次に，Eckert の参照温度法 14) により，対流熱流束

Qconv [W/m2]を以下のように計算する．

Qconv = H (Taw − Tw)Ωblw (5)

H = 0.0296 (Re∗e)0.8 (Pr∗)
1
3 K∗/xloc (6)

3
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図 4 空力加熱解析およびアブレータ TPS解析の概要

Taw = Te

[
1 + 0.5 · 0.71

1
3 (γe − 1) Mae

2
]

(7)

なお，式 (6), (7)は安全側に見積もって境界層が乱流であ
ると想定した場合の関係式であり，前縁からの距離 xloc

は 1.0 mとする．Re∗e, Pr∗, K∗は，参照温度 T ∗ = 0.5 (Te+

Tw) + 0.22 ue
2/(2 Cpe)における空気密度と粘性係数を用

いて評価された値である．Ωblwはアブレータの熱分解ガ

スがその表面から吹き出すことで対流加熱が低減される

効果を考慮するための係数であり，以下のように見積も

る 15)．

Ωblw =
log(1 + 2λB′)

2λB′
, (8)

B′ =
(ṁg)y=0

H/Cpe
, (9)

λ = 0.4 (10)

放射熱流束は Stefan-Boltzmannの法則を用いて次のよ
うに計算する．

Qrad = εwσ(Tw
4 − Te

4) (11)

但し，σ = 5.670 × 10−8 W/(m2 K4)であり，εw は式 (22)
を用いて評価される TPS表面の放射率である．以上で算
出した Qconv と Qrad は，2.5章のアブレータ TPSモデル
において偏微分方程式の境界条件を与える．

2.5 アブレータ TPSモデル
以下の仮定・近似のもと，文献 15を参考にしてアブ

レータ TPSの数値モデルを構築した．

1) 境界層内では拡散係数が一定

2) 熱伝達と物質伝達のスタントン数が等しい

3) 炭化した TPS表面の侵食は考慮しない

4) 表面から吹き出す熱分解ガスは境界層内のエンタル
ピに影響を与えない

アブレータ内部における熱分解ならびに 1次元（深さ方
向）エネルギー平衡はそれぞれ，次の偏微分方程式によっ

て記述する．

∂ρ

∂t
= −k

(
ρ − ρc

ρv − ρc

)3

exp(−B/T ) (12)

∂T
∂t
=

1
ρCp

∂

∂y

(
K
∂T
∂y

)
+

(
hg − h̄

) ∂ρ
∂t
+ ṁg

∂hg

∂y
(13)

式 (13)の TPS表面および背面における境界条件は以下
のように与えられる．

K
∂T
∂y

∣∣∣∣∣
y=0
= −Qconv − (ṁghg)y=0 + (Qchem)y=0 + Qrad (14)

K
∂T
∂y

∣∣∣∣∣
y=htps

= −Qback = 0 (15)

ここで式 (15)は，熱量が TPS背面から A7075製の機体
構造に流入しないという断熱条件を表しており，安全側

の想定となっている．

方程式中の諸量は以下の通り定義されている．

h̄ = (ρvhv − ρchc)/(ρv − ρc) (16)

(Qchem)y=0 = (ṁg)y=0 CpeTw (17)

ṁg =

∫ y

htps

∂ρ

∂t
dy (18)

hv = CpvT (19)

hc = CpcT (20)

hg = CpgT (21)

アブレータの物性値は，未炭化状態と既炭化状態の物性

値を τ
[..= (1 − ρc/ρ)/(1 − ρc/ρv)

]
で重み付けて足し合わ

せることで，以下のように算出する．

ε = τ εv + (1 − τ) εc (22)

Cp = τCpv + (1 − τ) Cpc (23)

K = τKv + (1 − τ) Kc (24)

アブレータ材料として SLA-51を想定した場合の定数値
を以下に示す 6)．

k = 1.050 × 1010 kg/(m3s), B = 19000 K (25)

ρv = 232.3 kg/m3, ρc = 127.8 kg/m3 (26)

εv = 0.70, εc = 0.90 (27)

Cpg = 2512 J/(kg K) (28)

また，Cpv, Cpc, Kv, Kcは図 5に示すような温度の関数と
して表される．

2.6 軌道運動モデル

鉛直面内の 2自由度質点運動方程式を用いて実験機の
運動を記述する．運動方程式は常微分方程式として定式

化される．高度に対する大気圧，大気温度，大気密度，音
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図 5 SLA-561アブレータの熱的物性値

速のモデルは，U. S. Standard Atmosphere 197616)をもと

にして作成した．搭載可能なエンジンおよび推進剤量の

制約から，推力は小さくその持続時間も短いため，推力

の機体運動への影響は無視する．

また，以下のような制限を，飛行中に常に満たすべき

軌道拘束として課す．

0.0 deg ≤ α ≤ 20.0 deg ：空力モデル範囲 1 (29)

−30.0 deg ≤ δe ≤ 15.0 deg ：空力モデル範囲 2 (30)

荷重倍数 ≤ 7.0 ：構造設計の制約 (31)

−2.0 deg/s ≤ α̇ ≤ 2.0 deg/s ：姿勢制御の応答 (32)

縦静安定余裕 ≥ 0 % ：縦静安定条件 (33)

重心周りピッチングモーメント = 0：トリム条件 (34)

Tback,1 ≤ 80 ◦C ：搭載機器作動条件 1 (35)

Tback,2 ≤ 80 ◦C ：搭載機器作動条件 2 (36)

縦静安定余裕は，静的に中立安定となる重心座標から設

計重心座標を引いたものをモーメント基準長さ（胴体全

長 1.5 m）で無次元化した値として定義される．その計算
手順は文献 5を参照頂きたい．トリム条件を導入するこ
とでエレボンの静的トリム舵角が各時刻で算出され，大

きな引き起こしが要求される本実験機の軌道計算におい

てトリム維持に伴う空気力の変化を近似的に考慮できる

ようになる．

式 (35)と式 (36)はそれぞれ胴体下面と上面における
胴体内部温度に対する制約条件を表している．本来であ

れば TPS背面の温度上昇はA7075製の胴体スキン（厚さ
2.5 mm）を通じて胴体内部に伝導するが，A7075の熱伝
導率は 130 W/(m K)程度であり，アブレータと比較して
非常に大きい．そこで，搭載機器が晒される温度は Tback,1

ならびに Tback,2と等しいという安全側の近似を採用する．

3. 非定常熱制約を有する軌道最適化問題の定式化およ
び求解法

2.1章に示した飛行シーケンス 1–3における S-520観測
ロケットの軌道は打ち上げ時のロケット全備質量と射角

のみによって決定されるため，軌道最適化の適用対象は

シーケンス 4と 5に限定する．また，試験環境終了後すな
わちシーケンス 6の軌道は本稿では扱わない．ロケット
全備質量は 2,500 kg，射角は 65 degを想定し，その条件
下でのロケットの飛行軌道を空力データと推力データに

基づき事前に計算しておく．なお，S-520ロケットのノー
ズコーンを除いた構造質量と推進剤質量の和は 2,035 kg
であり，全備質量はノーズコーン内に搭載するダミーウェ

イトによって調節される．遠地点到達後に動圧が 10 Pa
に上昇した時点で，実験機が観測ロケットから分離され

るものとする．

以上のロケット軌道解析の結果得られる実験機分離条

件を軌道最適化問題の初期条件とし，実験機の最適な飛

行軌道を求める．飛行シーケンス 4と 5をそれぞれ軌道
最適化問題のフェーズ 1および 2とし，両者を状態変数
の連続性条件をもって接続する．軌道最適化問題におけ

る状態変数は高度，速度，経路角，迎角で，制御変数は

迎角変化率とエレボン舵角である．さらに，重心の機軸

方向座標ならびに 2箇所の計算点におけるアブレータ厚
さ htps,1, htps,2 を，時刻によって変化しない静的変数とす

ることで，飛行軌道設計に加えて重心設計と TPS設計の
統合的な最適化が達成される．フェーズ 2にはエンジン
の試験環境すなわち式 (1)–(3)を満たすという制約条件
を課す．軌道最適化問題の初期時刻における TPS温度は
以下のように指定する．

T (y, t(1)
0 ) = 300 K for 0 ≤ y ≤ htps (37)

従来の軌道最適化手法は常微分方程式で記述された動

的システムを扱うものであり，式 (12), (13)のような偏微
分方程式を扱うことはできない．そこで本稿では，図 6
に示すような求解法を採用する．まず，偏微分方程式を

空間方向すなわち y方向にのみ離散化することで，これ
を複数の常微分方程式に近似・変換する．空間方向の離

散化には Legendre擬スペクトル法 17) を適用し，式 (18)
で必要となる部分区間の定積分には文献 18の手法を用
いる．その結果，非定常熱制約を有する軌道最適化問題

は，常微分方程式（離散化された熱方程式と運動方程式）

のみによって定式化されることになり，通常の軌道最適
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図 6 非定常熱制約を有する軌道最適化問題の求解法

化の範疇で扱うことが出来るようになる．常微分方程式

のみで記述された変換後の軌道最適化問題は，適応メッ

シュ細分化法 19) を付加した Legendre-Gauss擬スペクト
ル法 20) によって非線形計画問題に近似・離散化した後

に，逐次 2次計画法による既製ソルバ 21) を用いて解く．

最適化問題の問題設定として，次の 3ケースを考える．

1) アブレータ厚さ制限なしで，実験時間最長化

min. − texp [s] + 10−5 (htps,1 [mm] + htps,2 [mm]) (38)

但し，texp はエンジン試験環境の持続時間であり，

texp
..=

[
t(2)
f − t(2)

0

]
で定義される．

2) 実験時間 15秒以上のもとで，アブレータ厚さ最小化

min. (htps,1 + htps,2) (39)

s.t. texp ≥ 15 s (40)

3) 実験時間 10秒以上のもとで，アブレータ厚さ最小化

min. (htps,1 + htps,2) (41)

s.t. texp ≥ 10 s (42)

4. 結果とその考察

表 2に最適化の結果を示す．エンジン試験環境の持続
時間とアブレータ必要厚さの間にはトレードオフの関係

があることに加えて，実験時間を犠牲にしてもアブレー

タ厚さを大幅に削減することはできないことが分かる．

その理由として，本飛行実験にはミッション軌道への要

求の一つに式 (2)で表される指定動圧への投入があるた
めに，熱設計の観点からは軌道設計の自由度が小さいこ

とが挙げられる．

問題設定 1（アブレータ厚さ制限なしで実験時間最長
化）における最適飛行軌道を図 7に示す．表 2に示されて
いるように，本ケースにおけるアブレータ厚さは計算点

1（胴体下面）で 11.6 mm，計算点 2（胴体上面）で 7.7 mm
である．また最適化の結果，重心は機体前方より全長の

55.1 %の位置に設計されている．観測ロケットが最高高
度 90 kmに到達した後，動圧が 10 Paまで増加すると実
験機が分離される．分離後の実験機単体での飛行初期に

表 2 飛行軌道と TPSの最適設計結果

Problem formulation texp
∗ [s] htps,1

† [mm] htps,2
‡ [mm]

Problem 1 [Eq. (38)] 19.0 11.6 7.7
Problem 2 [Eqs. (39, 40)] 15.0 11.1 7.2
Problem 3 [Eqs. (41, 42)] 10.0 10.3 6.3
∗ Duration of experimental conditions
† Ablator thickness at location 1 (fuselage undersurface)
‡ Ablator thickness at location 2 (fuselage uppersurface)

は迎角を大きくとって軌道の引き起こしを図るが，動圧

が上昇し機体に作用する揚力が十分に大きくなり始めて

ようやく経路角が増加して水平に近い滑空飛行へ移行す

る．軌道引き起こしの際の空気力による荷重倍数の最大

値は 6.8であり，上限値である 7.0には至らない．動圧
が 50 kPa前後となり迎角が 2–4 degあたりに落ち着くこ
とで試験環境が始まる．その後，実験機は少しずつ高度

を 21–23 kmの間で落としながら滑空を続け，マッハ数
が要求環境の下限である 4.0に低下するまで試験環境は
19秒間持続する．図 7(b)中のエレボン舵角は 2.6章で説
明したように，ピッチングトリムをとりつつ飛行した際

の舵角値である．図 7(e)には射場から見て水平線の下側
に隠れない領域も示しており，射場からの電波リンクの

確保が可能であることが確認できる．

問題設定 1の最適解におけるアブレータ TPSの状態時
間履歴を図 8にまとめる．図 8(a)と (b)を見ると，試験
環境終了時刻においてアブレータ背面の温度が上限値で

ある 80 ◦Cにちょうど到達（すなわち式 (35), (36)が活性）
しており，実験時間に影響を与えない範囲内で，TPS厚
さが最小になるように適切に最適化されていることが確

認できる．実験機は飛行軌道を引き起こすために，観測

ロケットからの分離後約 90秒までの間，高迎角で飛行
する．そのため，胴体下面では衝撃波による気流圧縮が

強くなり，上面に比して熱環境が厳しくなっている．下

面のアブレータ表面温度は試験環境が開始する前にその

最大値を迎えるが，背面に近い領域の温度は遅れて上昇

し始める．それに対し，上面における表面温度のピーク

時刻は試験環境持続中に存在する．なお，ロケットから

の分離後しばらくの間，胴体上面の TPS温度が 300 K以
下に低下しているのは，飛行条件すなわち主流条件が低

温・低動圧であるとともに，機体上面で発生する膨張波

の背後ではさらに温度と動圧が低下するためである．

図 8(c)と (d)には，アブレータ密度の時間履歴を示す．
式 (26)にあるように，アブレータ未炭化状態と既炭化状
態の密度はそれぞれ 232.3 kg/m3 と 127.8 kg/m3 である．

従って，胴体下面のアブレータは分離後 70–90秒の間に
表面付近でのみ炭化（熱分解）が進行し，胴体上面のアブ

レータはほぼ炭化しないことが分かる．アブレータ熱分

解に伴ってその表面から吹き出す熱分解ガスの質量流量

は，図 8(e)と (f)に示す通りである．ガス吹き出し流量の
増減は，図 8(a)と (b)に示す表面温度の挙動におおよそ
一致している．エンジン試験を適切に実施するには，熱
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図 7 最適飛行軌道（問題設定 1：アブレータ厚さ制限なしで実験時間を最長化した場合）

分解ガスを含む機体周囲の境界層をエンジンが吸気しな

いように排除する必要がある．本実験機に搭載するエン

ジンのための境界層排除ダイバータはこれまでにも設計

ならびに試験されてきたものの 22)，機体表面からのガス

吹き出しは境界層厚さを増大させる効果があるため，ダ

イバータの必要高さを再度評価しなければならない．

5. 結言

本稿では，S-520観測ロケットを打ち上げ手段に用い
た空気吸い込み式エンジンの極超音速統合制御実験に向

けて，胴体内温度の上昇に関する熱制約を考慮した実験

機軌道の設計を実施した．飛行軌道解析と熱解析（空力加

熱率推算とアブレータ TPSの熱分解・熱伝導計算）を連
成させ，これらを統合的に最適化することで，胴体内温

度を 80 ◦Cという搭載機器の作動温度上限以下に抑えつ
つ試験環境を十分な時間実現するような，飛行軌道とア

ブレータ TPSの設計を求めた．エンジン試験環境の持続
時間最大化とアブレータ必要厚さ最小化の間にはトレー

ドオフの関係があり，試験環境を 20秒程度実現するため
には，胴体下面と上面のコルクアブレータにそれぞれ約

12 mmと約 8 mmの厚さが必要であるという結果を得た．
今後は，実際に購入可能なアブレータ材料を選定した

うえで，その物性値を用いて再度設計を行う必要がある．

また，本稿で用いた空力加熱モデルは簡易推算であるた

め，高精度な CFDや風洞試験の結果を利用することで，

その精度を向上させることが不可欠である．
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(f)計算点 2（胴体上面）におけるガス吹き出し流量
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