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1. はじめに 
 マッハ５クラスの極超音速旅客機 1)（図１）

およびサブオービタル宇宙機の実現に向けて、

極超音速ターボジェット 2) の研究が進められ

ている。JAXA は長期ビジョン 3) において、

2025 年までにマッハ５クラスの極超音速機技

術を確立することを目指している。これまで、

地上静止状態とマッハ２飛行状態でのエンジ

ン運転試験が進められてきた。現在は、マッ

ハ５推進風洞実験に向けて、予冷器、コアエ

ンジン、アフターバーナ、排気ノズルといっ

たエンジン要素の研究開発が進められている。 
本研究では、極超音速ターボジェットの技

術実証を目的としてマッハ４飛行模擬環境実

験を行った。高温空気源にエンジンを直結し、

マッハ４飛行状態の全圧と全温を模擬した高

温空気を供給してエンジン運転を行った。結

果として、液体水素燃料の供給方法も含めた

エンジン始動シーケンスを確立するとともに、

マッハ４飛行時の予冷器、コアエンジン、ア

フターバーナの内部状態量を取得した。また、

マッハ４フリージェット風洞実験の準備を進

めた。 
 

 
 

図１ 極超音速旅客機 
 
 
2. 極超音速ターボジェットの概要 
 極超音速ターボジェット（図２）は、離陸

からマッハ５まで連続作動できるエンジンで

あり、極超音速飛行時にエンジン内部に取り

込まれた高温空気を冷却するための予冷器を

備えている。予冷器は、コアエンジンの上流

に接続されている。このエンジンの燃料は、

極低温の液体水素であり、液体水素は、燃焼

器に供給される前に予冷器の冷媒としても使

用される。マッハ５飛行時の空気全温は

1300K 程度であるが、予冷器によって、600K
程度まで冷却される。これにより、マッハ５

巡航に対応したコアエンジンの構造重量を低

減できるとともに、圧縮動力を低減して推力

を得ることが可能となる。これまで、飛行実

証用の極超音速ターボジェット 4) を製作し、

性能解析と地上燃焼試験で評価を進めてきた。

また、気球利用型実験機 5) に搭載して、マッ

ハ２飛行実験を実施した。この飛行実験にお

いては、高度 40km からの自由落下飛行でマッ

ハ２に到達し、エンジン運転実験が行われた。 
 

 
 

図２ 極超音速ターボジェット 
 
 極超音速ターボジェットは、可変インテー

ク、予冷器、コアエンジン、可変ノズルで構

成される。このエンジンの寸法は、JAXA 角田

宇宙センターのラムジェットエンジン試験設

備でフリージェット風洞実験をすることを想

定して設定した。  
表１にエンジン諸元を示す。インテークは、

マッハ５飛行環境に適合するようにニッケル

合金で製作した。予冷器には、逆流型のシェ

ル・アンド・チューブ熱交換器を使用した。

予冷器の熱交換部には、軽量化のため、薄肉

で直径 2mm のステンレス管を使用した。予冷

器のケーシングには、インテークと同様にニ

ッケル合金を使用した。コアエンジンには、

設計回転数 80000rpm の１軸ターボジェットを

使用した。コアエンジン圧縮機の設計圧力比
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は 6 で設計空気流量は 1kg/s である。圧縮機は

設計回転数における高応力に耐えるチタン合

金で製作されている。主燃焼器とタービンは、

ニッケル合金で製作されている。タービンは

無冷却のため、主燃焼器の燃焼温度を 1223K
に制限した。コアエンジンのケーシングはス

テンレス製とした。可変ノズルの再生冷却部

は、ニッケル合金で製作した。アフターバー

ナの燃料噴射器が、可変ノズルの上流に設置

されている。可変ノズルのカウル部は、Si を

含浸した C/C で製作されている。 
 

表１ エンジン諸元 
 
エンジン全長 2.7  m 
エンジン幅／高さ 0.23  m 
コアエンジン回転数 80000 rpm 
空気流量 1.0 kg/s 
圧縮機入口全圧 100 kPa 
圧縮機出口全圧 600 kPa 
タービン入口全圧 540 kPa 
主燃焼器燃焼温度 1223 K 
アフターバーナ燃焼温度 2073 K 
 
 
3. 実験装置 
マッハ４模擬環境実験は、JAXA 能代ロケッ

ト実験場で行われた。図３に実験装置の外観

を示す。この実験では、可変インテークは使

用せず、予冷器入口を高温空気供給設備に直

結した。この設備は、マッハ４飛行状態を模

擬した圧力・温度の空気を供給することがで

きる。液体水素燃料は、コンテナから燃料タ

ンクに移送された後、水素ガスによるタンク

加圧によってエンジンに供給された。液体水

素燃料は、予冷器と可変ノズル再生冷却部を

通過した後、アフターバーナに噴射された。

予冷器で十分な冷却を行うため、アフターバ

ーナでは燃料過濃燃焼が選択された。実験後

に液体水素燃料を配管系統から排出するため

にヘリウムガスが供給された。 
液体水素燃料はコアエンジンにも供給された。

液体水素燃料を用いたコアエンジンの始動シ

ーケンスは高空環境を模擬した低圧試験室を

使用して確立された。液体水素燃料は燃料配

管系統で突沸しないように超臨界状態で供給

された。また、安定した燃料制御を実現する

ため、エンジン燃焼実験の前に、流量調整弁

を液体水素温度近くまで予冷をした。 
 

 
 

図３ 実験装置外観 
 
 

4. 実験方法 
表２に実験条件を示す。 
条件１は、コアエンジン単体実験である。こ

の条件においては、主燃焼器の燃焼温度とコ

アエンジン回転数が設計上限を超えない範囲

でエンジンを運転するための手順が確認され

た。 
 条件２では、マッハ 3.4 での飛行を模擬した

高温空気がエンジンに供給された。この条件

では、液体水素燃料が予冷器とコアエンジン

に供給された。予冷器に供給された液体水素

は、アフターバーナには供給されず、ベント

スタックから排出された。 
条件３においても、マッハ 3.4 での飛行を模

擬した高温空気がエンジンに供給された。こ

の条件では、予冷器に供給された液体水素が

アフターバーナから噴射され、高温のアフタ

ーバーナ燃焼が行われた。 
条件４においては、マッハ４での飛行を模擬

した高温空気がエンジンに供給された。この

条件でもアフターバーナ燃焼が行われた。 
 

表２ 実験条件 
条件  1 2 3 4 

模擬飛行 
マッハ数 

 - 3.4 3.4 4.0 

全圧 MPa 0.37 0.37 0.37 0.37 

全温 K 288 720 720 900 

予冷器   ○ ○ ○ 

コアエンジン  ○ ○ ○ ○ 

アフターバーナ    ○ ○ 
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 この実験の実験シーケンスの概要は以下の

通りである。 
 
1. 高空空気供給設備を起動する。 
2. 液体水素燃料をコンテナから燃料タンクに

移送する。 
3. コアエンジン軸受の潤滑と冷却を兼ねたオ

イルミストを供給する。 
4. 可変ノズル駆動部にパージガスを供給する。 
5. エンジン出口トーチの燃焼を開始する。 
6. 燃料タンクを水素ガスで加圧する。 
7. コアエンジンの点火プラグを作動させる。 
8. 高温空気と液体水素を同時にエンジンに供

給し、点火する。 
9. 点火プラグの作動を停止する。 
10. エンジン回転数が供給空気のウィンドミル

効果とタービン動力によって上昇する。 
11. 高温空気と液体水素燃料の供給を停止し、

配管系統にパージ用のヘリウムガスを供給

する。 
12. 燃料タンク圧を低下させる。 
13. オイルミストとパージガスの供給を停止す

る。 
 
5. 実験結果 
表２の実験条件において、安定したエンジン

運転が実施された。 
条件１において、設計燃焼温度の制限の範囲

でエンジン運転実験を行った。予備試験の結

果を反映して軸受の与圧方向を変更した結果、

過大なエンジン外殻振動がない状態で設計回

転数の 90%までの加速が実現できた。 
条件２においては、マッハ 3.4 条件における

安定したエンジン運転を実施した。図４に実

験を行った直後のエンジン外観を示す。この

条件においてはアフターバーナ燃焼を行わな

かったため、移動式屋根を使用して屋内で実

験を行った。 
 

 
 

図４ エンジン外観（条件２） 

条件３においては、液体水素燃料が予冷器と

アフターバーナに供給された。アフターバー

ナ上流には、点火プラグとパイロット燃料の

噴射器を設けた。しかしながら、この実験で

は、パイロット燃料に点火しなかったため、

出口トーチで点火してアフターバーナ燃焼が

開始された。この条件では、アフターバーナ

燃焼の開始後にコアエンジン燃焼を開始した。 
条件４では、条件３の結果を反映して、アフ

ターバーナとコアエンジンの液体水素を同時

に供給した。この結果、コアエンジンから高

温燃焼ガスがアフターバーナに供給されたた

め、アフターバーナ内部において燃料が自発

点火した。図５に条件４におけるアフターバ

ーナ燃焼時のエンジン外観を示す。この実験

の後にエンジン内部を点検した結果、予冷器

の冷却効果が得られ、コアエンジン回転体の

損傷が発生しなかったことを確認した。 
 

 

 
 

図５ エンジン外観（条件４） 
 
 
5.1  回転数 
 図６に条件４におけるエンジン回転数履歴

を示す。エンジン回転数は、コアエンジンの

ケースに装着された隙間センサによって計測

された。回転軸に設けられた凹凸を隙間セン

サが検知してパルス信号を発生し、これをカ

ウントすることで回転数を取得した。 
 0 秒から高温空気によるウィンドミル効果と

燃焼ガスによるタービン動力を受けて、エン

ジン回転数が上昇した。この実験では、10 秒

でエンジン回転数が 60000rpm に到達し、20 秒

まで一定回転数を維持した。この時の主燃焼

器燃焼（希薄燃焼）とアフターバーナ燃焼

（過濃燃焼）の燃焼温度はほぼ設計上限に近

い値であった。20 秒で高温空気と液体水素燃

料の供給を停止した結果、速やかに回転数が

低下した。 
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図６ 回転数履歴 
 
 

5.2 予冷器入口空気温度 
 図７に予冷器入口の温度履歴を示す。予冷

器入口の空気ダクト部中央の縦方向に５点の

温度計測点を設けた。高温空気供給設備の熱

交換器の熱容量が空気流量に対して不足して

いたため、空気温度は緩やかに上昇した。こ

の設備運転条件が空気加熱器の運用範囲の上

限であった。 
結果として、予冷器入口の空気温度は 20 秒

で 900K に到達し、マッハ４飛行条件となった。 
この条件でエンジン内部の温度分布、圧力分

布等の、エンジン性能評価に必要なデータを

取得した。マッハ４条件における予冷器出口

空気温度は 430K 程度であり、設計で想定した

温度降下が得られていることを確認した。 
 
 

 
 

図７ 予冷器入口空気温度履歴 

 
6.  結論 
液体水素燃料を用いて極超音速ターボジェ

ットのマッハ４飛行模擬環境実験を実施し、

以下の知見を得た。 
 
・マッハ４飛行模擬環境において液体水素燃

料を用いたエンジン要素の始動シーケンスを

確認した。 
・設計燃焼温度の制限の範囲で、エンジン加

速を行い、90%回転までの運転を実現した。 
・予冷器の効果により、実験後にエンジン回

転要素の損傷は無かった。 
・エンジン運転条件として設定した主燃焼器

の希薄燃焼とアフターバーナの過濃燃焼を実

現した。 
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