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１．はじめに 
	 本講演では、観測ロケット（S-520）を用いた極
超音速機の飛行試験計画について概説する。現在、

JAXAでは、Mach 5で飛行する極超音速輸送機[1]
の実現を目指し、鍵技術である予冷ターボジェット

エンジン（PCTJ）の研究開発を実施している[2][3]。
本エンジンは、極超音速輸送機のみならず、二段式

スペースプレーンのフライバックブースターや高

速無人観測機等への用途が考えられている他、その

基盤技術は地上産業用としての転用も可能である。 
	 図 1に、PCTJの研究開発スケジュールを示す。
1980 年代より先行研究として開発を進めていた
ATREXエンジン（Air Turbo Ramjet Engine Expander 
Cycle）の基盤技術を反映し、2004 年度より、飛行
実証を見据えたサブスケール PCTJ（S エンジン）
を設計、製作し、地上燃焼試験（図 2）を行った。
並行して、エアインテークの超音速風洞試験（図3）、
高温空気供給設備を用いた予冷器、コアエンジンの

高マッハ数環境模擬試験を実施した。今後、エンジ

ンの実環境試験として、JAXA角田のラムジェット
エンジン試験設備（RJTF）を用いたフリージェッ
ト試験等が計画されている。一方で、Sエンジンを
搭載した飛行実証用の機体としてHYTEXの研究が
進められている[4]。 
	 将来的に、機体とエンジンを統合した形での実証

を行う際、たとえ、Sエンジン規模の試験であって
も、かなり大型な加速システム（FTB）が必要とな
る。海外においては、空気吸込み式エンジン（ABE）
の飛行試験として、輸送機で水平飛行した後、ペガ

サスロケットやミサイルで加速する方式（X-43, 
X-51）や固体モータを利用した加速方式（HyShot, 
HiFire）が実現しているが、我が国で確立した技術
は存在しない。 
	 このような背景のもと、我が国独自の FTB 技術
を構築し、また、世界に先駆けて研究が進んでいる

PCTJ の極超音速飛行試験を実施することは、非常
に有意義であると考える。本提案は、その第一段階

として、比較的安価な観測ロケット（S-520）を用
いた極超音速飛行試験を行うものである。本 FTB
技術は、他エンジンへの転用が可能であり、スクラ

ムジェットの飛行試験に関しても、同時に検討を進

めている。 
	 ここでは、提案する飛行試験概要と現在の進捗状

況について説明する。 
 

 
図１ 予冷ターボジェットエンジンの研究開発計画 

 

 

図2 予冷ターボジェットエンジンの燃焼試験 
 

 

図3 超音速エアインテーク風洞試験 
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２．提案の概要 
 
2.1	 試験概要 
	 図 4、図 5、図 6に本試験計画の概念図および飛
行軌道、供試体を示す。供試体をフェアリング部に

搭載したS-520ロケットは、射角約 70゜で打上げら
れた後、最高高度に達したときに分離される。その

後、下降過程で加速し、機体を引き起こしながらほ

ぼ水平飛行に入り、動圧 50 kPa を保ちながら約 1
分間の極超音速試験環境を実現する。試験終了後に

は、パラシュートで減速し、洋上回収する。現在、

軌道に関しては、エンジン性能、機体／エンジン統

合設計、軌道最適化を含めた詳細解析を行っており、

図 5 に示すよりも長秒時の水平飛行試験が実現す
る予定である。詳細な設計方法および軌道諸量に関

しては、文献[5]に示す。 
	 供試体は、HYTEX 形状を小型化したもので、
S-520のフェアリングサイズに応じて、全長 1.2 m、
全幅 0.5 mとした。機体の下面に小型のエンジン 2
基搭載する形態となっている。エンジンサイズは、

Sエンジンの 1/3スケールであり、サイズ的に予冷
器およびターボを搭載することができないため、イ

ンテーク、ラム燃焼器、ノズルで構成されるラムジ

ェット形態とした。 

 
図4 試験概念図 

 

 
図5 飛行軌道 

 

 
図6 試験供試体 

 
2.2	 試験目的 
	 本試験の主たる目的は 2つある。第一に、極超音
速ABEを実飛行環境で実証することである。ABE
は、ロケットと比べ比推力が高く、また、作動圧力

および温度が低いため信頼性が高い。さらに、空気

を揚力として用いる水平飛行に適しており、アボー

ト能力が高いという特長を持つ。ATREX や PCTJ
は、空気予冷却技術を導入し、システムレベルで実

証した世界で唯一の革新的ターボジェットエンジ

ンである。推進系の開発期間が長いことを考えると

実証試験を早急に着手する必要がある。 
	 第二に、我が国独自の FTB 技術の構築である。
エンジンの飛行試験のみを目的とするなら、海外の

航空機やロケットを用いることも考えられる。しか

しながら、試験の自立性、自在性を考え、また、繰

り返し試験を行うためには、日本独自の FTB 技術
を有する必要がある。また、本技術は、他のエンジ

ンへの転用も可能である。 
	 具体的な試験目的（本試験によって得られる技術

項目）を表 1に示す。システム系は、上述の通りで
ある。空力（および構造）系として、機体とエンジ

ンとを統合した設計技術を実証する。構造系として

は、機体の耐熱構造設計技術およびシミュレーショ

ン技術を実飛行環境化で実証する。制御系としては、

極超音速飛行制御ロジックおよび搭載型の航法機

器を実証する。推進系としては、インテークの始動

および燃焼器での保炎等、ラム、スクラムジェット

エンジン技術を実環境で実証する。 
 

表１ 試験目的 
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2.3	 開発技術課題と現在の状況 
	 本試験を遂行するにあたり、克服すべき技術課題

を以下に示す。全体システムとしては、上述した飛

行軌道の構築に加えて、機体とエンジンの空力統合

設計があげられる。従来、機体とエンジンを分離し

て、設計、試験を行っていたが、飛行マッハ数や迎

角の変化に応じて、機首衝撃波や機体の境界層がエ

ンジンに与える影響やエンジンの排気が機体下部

ランプに与える影響を考慮する必要がある。これま

でに、低速〜極超音速風洞試験（Mach 0.3 – 5.0）
によって、機体の空力特性を取得し、機体形状の最

適化を行なった。また、機体の操舵性能に関するデ

ータを取得した。 
	 構造面では、空力加熱に対する耐熱構造設計が不

可欠であるが、本試験は短時間でもあり、できるだ

け簡単、軽量な遮熱構造を検討する。これまでに、

極超音速風洞試験（Mach 5.0）によって、機体表面
の温度分布および熱流速分布を取得した。また、複

数の遮熱材料を試験し、セラミックタイルとセラミ

ックペイントが良好な遮熱特性と耐久性を示すこ

とを確認した。また、ロケットとの分離、結合方法

に関しては、前例を調査して、機構を設計する予定

である。 
	 制御面では、極超音速での飛行制御ロジックを構

築するとともに、搭載する航法／制御機器の開発を

行う。これまでに、無人航空機用の小型 INS（3軸
ジャイロ、加速度計）/GPS複合航法装置（図 7）を
開発しており、高空（真空）、振動等に対する対応

検討を行う。 
	 推進系では、極超音速気流を直接取り入れるエア

インテークの検討が重要課題である。風洞実験では、

迎角や横滑り角、外乱が考慮されておらず、これら

に対する始動マージンをどのように決定するかが

課題となっている。また、実機と比べて、境界層の

影響が大きく、ダイバーターや抽気機構の検討も必

要となる。推進系のもうひとつの課題としては、ラ

ムジェットの保炎である。短時間の試験の中で確実

に着火、保炎を行うためのインジェクタの開発が必

須課題となる。エンジン関係の詳細な調査に関して

は、文献[6],[7]に示す。 
	 図 8にシステム系統図を示す。本試験では、ガス
水素を燃料とする予定であり、液体水素に比べて密

度が小さく、タンク容量が大きくなるため、供給系、

制御系、計測系の機器類の搭載に関しても検討を進

める計画である。 
 
2.4	 スケジュール 
	 本計画のスケジュール案を図 9に示す。申請が採
択されてから 3 年目に飛行実験を行う予定である。

また、並行してスクラム実験機の開発を進め、こち

らに関しては、4年目に飛行実験を行う予定である。 
 
3. まとめ 
	 観測ロケット（S-520）を用いたエアブリーザ機
（ラム／スクラムジェット）の実証ミッションを提

案する。これまでの事前検討によって、技術課題を

抽出し、成立性を確認している段階である。本試験

は、今後の空気吸い込みエンジンの設計、開発に反

映されるだけでなく、我が国の FTB 技術開発にも
貢献できると考える。 
 

表２	 技術課題 

 

 
図7  INS/GPS装置 

 

 
図8 システム系統図 
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図9	 試験スケジュール	 
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