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JAXA 角田宇宙センターの風洞設備等の紹介と

風洞に係わる話題の提供

苅田丈士(宇宙航空研究開発機構)

 

Wind Tunnel Facilities at JAXA Kakuda Space Center and Topics on Wind Tunnel 

Takeshi Kanda (JAXA) 

概要

 JAXA 角田宇宙センターは宇宙輸送機およびそのエンジンの研究開発のために、再突入環境を再現可能な

高温衝撃風洞や、超音速・極超音速自由噴流での試験が可能なラムジェットエンジン試験設備、基盤研究用

の小型超音速風洞などを備えている。風洞以外にもターボポンプ試験設備や燃焼器試験設備等のロケットエ

ンジンの試験設備を多数備えている。ロケットエンジン高空性能試験設備の排気系は、ラムジェットエンジ

ン試験設備の排気装置としても使用されている。近年更新した排気システムの概念設計手法には、超音速ガ

スの減速・昇圧過程のモデルを組み込んだ。またエジェクター効果の計算には非粘性運動量交換モデルを使

用した。風洞の性能評価の指標として遷移レイノルズ数を用いることがある。新たに提案した保存則に基づ

く解析的な推算手法ではマッハ数、壁温、鈍頭レイノルズ数を変数として遷移レイノルズ数を扱った。

1. はじめに

 宇宙航空研究開発機構角田宇宙センターは、旧航

空宇宙技術研究所（航技研）時代から日本における

宇宙輸送機用エンジンおよび宇宙輸送機の研究開

発を担ってきた。液体および固体ロケットエンジン

の研究開発拠点として整備され、ロケットエンジン

推進剤噴射器の試験や、LE-7 の原型酸素ターボポ

ンプを開発するなど、LE-5 エンジンや LE-7 エンジ

ン等の国産ロケットエンジンの研究開発の一翼を

担ってきた。現在では新型基幹ロケット用エンジン

の開発のための各種の実験や検討を行なっている。

LNG・メタン燃料エンジンの研究開発においても噴

射器実験や伝熱試験を行なうなど、その研究開発を

支えている。

角田宇宙センターでは、空気吸い込み式ロケット

エンジンの基盤研究にも早期から取り組んでいた。

旧航技研は平成 5 年、角田宇宙センターにラムジェ

ット推進研究部を設け、ラムジェットエンジン試験

設備（Ramjet Engine Test facility, RJTF）を整備し

た 1)。この設備を用い、宇宙輸送に画期的な性能向

上をもたらすと考えられたスクラムジェットエン

ジンの研究が進められ、当時としては世界最高水準

の性能を達成した 2)。その後、高速での推力不足と

低速でのエンジン作動を補うために、ロケット複合

サイクルエンジン（Rocket-Based Combined-Cycle 

Engine, RBCC）の研究に取り組み 3)、１台のエンジ

ンで静止状態から極超音速状態までの作動に成功

し、その設計手法を確立した。
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 一方、HOPE 計画で予定された宇宙機の再突入の

研究のために、平成 11 年に高温衝撃風洞（High En-

thalpy Shock Tunnel, HIEST）が整備され、角田にお

いて宇宙機の再突入の研究が開始された 4)。HIEST

では水素を燃料とした極超音速エンジンの実験も

可能であり、スクラムジェットや RBCC の実験も

行なわれた。

このように角田宇宙センターではロケットエン

ジンの研究開発だけではなく、高速エンジンや機体

の研究開発も行なっており、そのための各種の風洞

を備えている。これらの設備は研究開発用に整備さ

れたが、国内外の組織に対して供用も行っている。

ここではこれらの風洞設備を中心に角田宇宙セン

ターの試験設備を紹介する。

 RJTF は、旧航技研時代に整備されたロケットエ

ンジン高空性能試験設備（High Altitude Test Stand, 

HATS）を用いて燃焼ガスや気流を排気している。

角田宇宙センターはこの HATS とは別に、上段ロ

ケットエンジン試験用の HATS も有している。こ

れらの HATS は約 40 年前に設計、建設された。近

年、建設後に得られた知見を取り入れ、建設当時の

HATS 概念設計手法を更新した。ここでは風洞排気

設備用のエジェクター、ディフューザーについて更

新した内容を紹介する。

 風洞の気流の質は、遷移レイノルズ数を用いて評

価することがある。近年、遷移レイノルズ数を解析

的に推算する手法を提案した。その中ではマッハ数、

壁温、単位レイノルズ数、鈍頭半径も変数である。

計算結果と実験結果との比較や、変数に対する遷移

レイノルズ数の変化などの結果についても紹介す

る。

2. 角田宇宙センターの風洞設備など

2.1 高温衝撃風洞（HIEST）

 HIEST は衝撃風洞としては世界最大であり、実際

の再突入環境を地上で模擬できる世界でも数少な

い設備である。概要を図 1 に、主要諸元および作動

環境を表 1 に示す。現在は国内外の組織とも共同し

て再突入時の熱流束、境界層遷移、機体表面の冷却、

リフティングボディの空力研究等を進めている。

HIEST での特徴的な計測方法として、自由落下状

態での力計測が挙げられる 5)。模型内部に小型のデ

 
図 1 高温衝撃風洞（HIEST） 

 
図 2 HIEST での模型自由落下試験の様子。 
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ータ収録装置を取り付け、気流が流れる数ミリ秒間、

気流中を自由落下させるものである。図 2 に模型自

由落下試験時の写真を示す。これにより精度良く模

型にかかる力を測定することが可能となった。自主

開発を行なった小型データ収録装置は、衝撃風洞以

外でも使用可能である。

2.2 衝撃風洞（HEK）

 HIEST のパイロット設備として整備されたが、

HIEST 完成後は衝撃風洞以外に Ballistic range とし

ても運転している。HIEST に比べて高い頻度で実験

を行なうことが可能である。表 2 に主要諸元を示す。

無火薬で作動させるため安全である。Ballistic range

では再突入カプセルの遷音速安定性についての実

験を行なった 6)。はやぶさ等の地球軌道外部からの

再突入の研究用に近年、膨張管としても運転できる

ように整備を進めている。

2.3 ラムジェットエンジン試験設備（RJTF）

 RJTF は超音速・極超音速空気吸い込み式エンジ

ンの自由噴流試験用に整備され、ラムジェット 7)、

スクラムジェット 8)、高速予冷ターボジェット、

RBCC9)等の各種のエンジン試験に用いられている。

表 2 HEK 諸元 
 
2 次貯気槽圧力 (MPa) 7.0  
ピストン重量 (kg)  15 - 40   
圧縮管長さ (m) / 内径(mm) 16 / φ210  
圧縮管圧力 (MPa)  75  
発射管 No.1 長さ(m) / 内径(mm) 4.0 m /φ15 mm
発射管 No.2 長さ(m) / 内径(mm) 6.5 m /φ72 mm

表 3 RJTF 主要諸元と試験環境 
 
◆飛行マッハ 8 条件  :  

蓄熱体加熱と燃焼加熱との併用 
ノズル出口マッハ数 : 6.7  
静温/静圧 : 237K/575Pa （想定高度 : 35km） 
総温/総圧 : 2560K/10.3MPa  
空気流量 : 7.92 kg/s  
最大試験時間 : 30 秒 
 
◆飛行マッハ 6 条件 :  

蓄熱体加熱あるいは燃焼加熱 
ノズル出口マッハ数 : 5.3  
静温/静圧 : 222K/2.6kPa （想定高度 : 25km） 
総温/総圧 : 1600K/5MPa  
空気流量 : 29kg/s  
最大試験時間 : 60 秒 
 
◆飛行マッハ 4 条件 : 蓄熱体加熱 
ノズル出口マッハ数 : 3.4  
静温/静圧 : 217K/5.5kPa （想定高度 : 20km） 
総温/総圧 : 884K/0.87MPa  
空気流量 : 42kg/s  
最大試験時間 : 60 秒 
 
計測項目 
圧力 : 256 チャンネル（電子捜査式） 

66 チャネル（固定、設備データ含む） 
温度 : 57 チャンネル（設備データ含む）  
流量 : 5 チャンネル（供試体供給推薬） 
熱流束: 16 チャネル 
光学観察：500mm シュリーレン 
 
◆完成年度 ：平成 5 年度 

表 1 HIEST 主要諸元と試験環境 
 

諸元 
圧縮管長さ  : 42m / 内径 : 600mm  
衝撃波管長さ : 17m / 内径 : 180mm 
空気 2 次貯気糟容量  : 7.7m3 
ピストン質量 : 300-720kg 
ノズルスロート径   : 24-50mm 
ピストン作動空気圧力 : 最大 20MPa 
駆動気体   : ヘリウム、ヘリウム ＋アルゴン 
駆動気体圧力 : 最大 150MPa 
駆動気体温度 : 最大 4000K 
駆動気体作動時間   : 2msec 以上 
隔膜破断圧力 : 最大 150MPa 
◆完成年度  : 平成 11 年 3 月 
 
試験条件 
試験気流淀み点エンタルピ  : 最大 25MJ/kg 
試験気流淀み点圧力  : 最大 150MPa 
試験気流持続時間   : 2msec 以上 
ノズル出口径   : 1200mm 
試験回数   : 1.5 回／日 
 
計測 
データ収録システム  : 250 チャンネル 
最高サンプリング周波数  : 1MHz 
光学計測装置: シュリーレン装置、 
    二重露光ホログラフィー干渉計 
自由落下法による力計測 

第91回  風洞研究会議論文集 3

This document is provided by JAXA.



 4

図 3 に設備の概要を、表 3 に主要諸元と試験環境を

示す。推進剤としてこれまで水素、酸素、エタノー

ル、メタンを使った実験を行っている。エンジン模

型は水冷式であるが、液水冷却による試験も可能で

ある 10)。

当初は飛行マッハ数 4、6 および 8 条件での試験

が可能であったが、現在は地上静止状態での試験も

可能である。設備ノズル出口は一辺 51 cm の矩形で

あり、入口径が 25 cm 程度、長さ 2～3 m 程度のエ

ンジン模型の試験が可能である。試験気流および燃

焼ガスは、ロケットエンジン高空性能試験設備と共

用の蒸気エジェクター・ディフューザー設備で排気

される。

2.4 RJTF 付属設備

 RJTF 建設に先立つパイロット設備と、RJTF と空

気などのガス源を共用する付帯設備とから構成さ

れる。前者にはマッハ 4/2.5 小型超音速風洞があり、

後者には超音速・極超音速空力試験用の小型風洞等

がある。いずれも基盤研究用の設備である。

 マッハ 4/2.5 小型超音速風洞は常温の空気を用い

る簡易風洞であり、並行してボンベからの窒素の供

給なども可能である。超音速エンジンの空気取り入

れ口の試験や、エジェクターの基礎試験等を行った。

運転が比較的容易であること、高温ガスや可燃ガス、

支燃性ガスを用いないことから、高校生の体験実験

にも用いられる。諸元を表 4 に示す。この設備で行

なわれた実験の例として、シュリーレン法による空

気取り入れ口内部の衝撃波の様子を図 4 に示す。

 RJTF と空気源を共通とする設備として、小型風

洞が挙げられる。各種条件での種々の空力試験が可

能である 11)。作動流体は空気であるが、蓄熱体に

より加熱して凝縮を避けて通風を行なう。風洞ノズ

ル出口は一辺 100 mm の矩形であり、正面寸法 40 

mm から 50 mm、長さ 600 mm 程度の模型を使った

試験が可能である。風洞下流は空気エジェクターで

低圧に保つので、空気流がない場合には試験室内を

2 kPa 程度に保持することも可能である。近年では

超音速タービンの翼試験も実施した 12)。表 5 に諸

元を示す。

 また風洞と類似の設備として、高温ガス流評価試

図 3 RJTF 概要。 

表 4 マッハ 4/2.5 小型風洞の諸元 
 

試験環境 
気流   空気（常温） 
総圧   0.5 ～ 2.0MPa  
マッハ数、試験部寸法 
    マッハ 4  10 cm×10cm 
    マッハ 2.5 5cm × 5 cm 
 
計測 
壁圧 機械式スキャナー  

（48 点×2、48 点計測で最短 2.4 秒） 
圧力センサ   

350 kPa D / 700 kPa D / 5 MPa D 
小型圧力センサ  

350 kPa D / 700 kPa D (センサ直径 1.6 
mm) 
光学観察 シュリーレン（連続、パルス） 
 

 
図 4 マッハ 4 小型風洞で撮影した空気取り入れ口
内部の衝撃波。 
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験設備がある。水素と酸素の燃焼ガスにより材料の

加熱試験を行なう設備である。高温空気を模擬する

ため、また気流温度を調節するために、窒素を混合

させることも可能である。超音速高温ガス噴流下流

に模型を設置する試験形態が基本であるが、高温ガ

ス発生装置に断面形状を合わせた模型部分を組み

込んだ加熱試験も可能である。これまでに炭素複合

材の耐酸化性試験や RBCC ロケットエンジン部の

燃焼試験、アブレーター試験等を実施している。諸

元を表 6 に示す。

2.5 その他の試験設備

 RJTF とガス源を共用する設備として、ラムジェ

ット･スクラムジェット・RBCC 用の直結型燃焼器

試験設備（基礎燃焼試験設備）がある。空気は蓄熱

体かあるいは水素・酸素の予燃焼により加熱される

が、併用も可能である。供給可能な燃料は水素、エ

チレン、エタノールであるが、外部供給装置により

その他の燃料の供給も可能である。設備諸元を表 7

に示す。

 角田宇宙センターにはその他にロケットエンジ

ン燃焼器試験設備、ロケットエンジン高空性能試験

設備、極低温ターボポンプ試験設備、極低温軸受・

軸シール試験設備、軸振動試験装置などの研究開発

試験設備・装置がある。これらの設備はロケットエ

ンジンの開発試験にも使用するが基本的には研究

用であり、国内外の組織との共同研究にも使用して

いる。また近年は LE-7 酸素ターボポンプ開発に使

用した設備に、宇宙研の再使用観測ロケットプロジ

ェクトのエンジン試験設備を併設して、システム燃

焼試験を実施した。更に液体水素軸受・軸シール試

験設備も今年度併設の予定である。

この他に角田宇宙センターにはロケットエンジ

表 6 高温ガス流評価設備の諸元 

試験条件 
総温 1900～3200K 
最大総圧  3.0 MPa 
熱流束  3～10MW/m2 (燃焼室) 
試験回数 5 回／日まで (試験条件による) 

表 5 小型風洞諸元 
 

試験環境 
 

ノズル名称 亜音速 
M2-4 

可変ノズル 
M3.4 M5.4 M6.7 

マッハ数 0.3 ～ 0.8 2 ～ 4 3.45 5.45 6.66 

総圧 (MPa) 0.11 ～ 0.15 ～ 1.0 0.8 ～ 1.0 4 6 

総温 (K) 300 300 300 600 600 

通風時間 
 (括弧内はエジェクタ使用時、秒)  

600 (150) 600 (150) 600 (150) 200 (150) 200 (150) 

一日あたりの実験回数 6 6 6 3 3 

 
計測 
 ・圧力 
  電子捜査式圧力スキャナシステムを使用（本体 3 台） 
  スキャナセンサの最大圧力容量と保有台数 は以下の通り(カッコ内は測定可能な点の合計) 
  35 kPa D× 1 台（64 点） 
 100 kPa D× 3 台 (192 点) 
 300 kPa D× 3 台 (192 点) 
 700 kPa D× 2 台 (16 点、64 点） 
    その他、設備圧力、圧力センサなど数点 
 ・力  
  小型の力測定装置により模型の気流方向にかかる力を直接測定可能、最大 200 N 
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ン開発試験および受領試験用にターボポンプ試験

設備と 2 段エンジン用の高空燃焼試験設備がある。

これらは JAXA の開発用試験設備であり、一般への

供用は行なっていない。敷地が広いことから外部か

ら試験機材を持ち込み、角田宇宙センター内で試験

する場合もある。

3．エジェクター・ディフューザー排気システム

 超音速風洞や極超音速風洞では排気のために最

下流に真空槽を設け、総圧の下がった試験ガスを溜

める方式が採られることがある。一方 RJTF や小型

風洞、基礎燃焼試験設備ではエジェクターとディフ

ューザーを用いて総圧の下がった風洞気流や燃焼

ガスを排気している。いずれの方式を選択するかは

排気するガスの状態や試験時間、利用できるガスの

状況などによる。

 上段ロケットエンジンの試験用の HATS はエジ

ェクター・ディフューザーによる排気システムを用

いている。JAXA 角田宇宙センターには約 40 年前

に研究およびパイロット試験用としての HATS と

13)、LE-5 開発試験用としての HATS が整備された。

最近、その作動状態や現象の物理モデルについて更

新を行なったので、その概要を紹介する 14)。

 図 5 に角田宇宙センターにある 2 段式 HATS の

概要を示す。エジェクターの作動ガスは蒸気である。

ロケットエンジン燃焼ガスはディフューザー管内

で減速・昇圧され、その後、水で冷却される。総圧

の下がったロケットエンジン排気はエジェクター

により吸い出され、その後、下流でのエジェクター

蒸気との混合により総圧が高められ、ディフューザ

ーで圧力回復を行う。圧力回復が不十分な場合には、

更に下流にエジェクターを設けてロケットエンジ

ン排気を吸出し、その総圧を高める。ここではエジ

ェクターおよびディフューザー内の流体力学的な

現象の説明と、その物理モデルの紹介を行なう。エ

ジェクターおよび HATS 流路内での蒸気の凝縮と

その効果の評価については文献 14 を参照されたい。

 エジェクターでは、エジェクターノズルからの超

音速蒸気（一次流）と、ロケットエンジン排気と冷

却水との混合気（二次流）が、主に非粘性的に運動

表 7 基礎燃焼試験設備の諸元 
 

試験条件 
流路断面 32 mm×147.3 mm 
マッハ数  2.0、2.5、3.0 
気流全温 1000〜2000 K 

 （気流全圧要求によっては制限有り）
気流全圧 標準で 1 MPa （最大 2 MPa） 
通風時間 試料採取時で 10 秒程度 
通風頻度 6 回／日（燃焼加熱） 

2 回／日（蓄熱体加熱） 
 

(注 1) エチレンの場合は加温・バッファタンクへ
の充填のため、予燃焼加熱の場合にも約 4
回／日 

(注 2) 試料採取の場合は分析に時間がかかるた
め、予燃焼加熱の場合にも約 4 回／日 

 
計測 

圧力  電子式圧力スキャナ 
温度  熱電対 10 チャンネル 
ガス分析 出口にて試料採取、同時最大 10 点 

 
燃料・冷却水供給 
 燃料 ガス水素、0.1 kg/s×2 系統 

（エチレン供給と切り換えて使用） 
エチレン、0.1 kg/s×１系統 

 （持続時間は最大 10 秒） 
 冷却水  3MPa で 400 リットル 

（約 5 リットル／秒） 

 
図 5 角田宇宙センターの HATS 概念図。（＠日本航空宇宙学会） 
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量の交換を行い、低速の二次流は高速の一次流に吸

い出される。運動量交換の一例を図 6 に示す。この

非粘性運動量交換モデルは例えば Fabri らによって

検討されたものであり、実験においてもその有効性

が確認され 15,16)、先の HATS 設計・建設時にも採用

されている。定格でのエジェクター作動時には、低

圧の高速流（一次流）が高圧の亜音速流（二次流）

と運動量交換を行うが、現 HATS では亜音速流は

チョークには至らない。干渉後の圧力は二次流圧力

とほぼ同じである。このときエジェクターは HATS

流路内で低圧状態を維持する働きと、その後の混合

によるロケット排気の総圧の増加を担っている。

ロケットエンジン起動時あるいは停止時の二次

流が少ない状態では、二次流圧力は低い。ノズルを

出たエジェクター蒸気は膨張して低圧となり、同時

に二次流は縮流して更に低圧となる。二次流の減

圧・加速が進むと音速に至る場合があるが、この状

態を Fabri チョークと呼ぶ場合がある。なお運動量

交換時に二流が混合すると圧力が上昇し、エジェク

ターの吸い込み性能が低下する 17)。エジェクター

を設計する際に注意が必要である。

 低圧室直後の第 1 ディフューザーでは、超音速の

ロケットエンジン排気が、擬似衝撃波を通過しなが

ら昇圧・減速してゆく。擬似衝撃波の開始位置は、

擬似衝撃波前後の運動量の釣り合いから推定でき

る 18)。

一般的に超音速で流入する気流のインパルスフ

ァンクションと、出口圧力などの条件で流出する亜

音速のインパルスファンクションとは一致しない。

入口と出口の間では摩擦力および拡大・収縮部での

反力が働く。一方、擬似衝撃波内部では境界層が厚

くなり摩擦が小さくなる。場合によっては剥離域が

観察される場合もあり、擬似衝撃波内部での摩擦は

僅かである。擬似衝撃波外の摩擦力および拡大・収

縮部での反力により、入口および出口でのインパル

スファンクションが釣合うように擬似衝撃波開始

位置が定まると考えたのが運動量釣合モデルであ

る。直管の場合の様子を図 7 に示す。またこの時の

力の釣合いを以下に示す。

1fie fFF      (1) 

HATS ディフューザーでは拡大部での反力も考

慮し、また擬似衝撃波下流の拡大管では等エントロ

ピー的に圧力回復すると仮定して、出口での運動量

を計算した。これにより下流境界条件に対応する擬

似衝撃波の開始位置を推算した。

 擬似衝撃波開始位置によって、亜音速に圧力回復

したディフューザー部出口での流体の運動量や総

圧が異なる。エンジンの作動状態による排気量や推

力の違いは、擬似衝撃波の位置による管路からの流

出状態の変化により調整される。この擬似衝撃波運

動量モデルにより、ディフューザー内の擬似衝撃波

位置を推定することができるだけではなく、ロケッ

トエンジンの作動状態に対応する HATS の作動点

の推算も可能である。この手法は、エジェクター・

ディフューザーを使用する超音速・極超音速風洞排

気系の概念設計を行う際に、有効な手法になりうる

と考える。

 
 
 
 
 
 
 
 
 

図 6 エジェクター一次流（超音速）と二次流（亜
音速）との運動量交換の概念図。一次流圧力が二次
流圧力よりも高い場合。（＠日本航空宇宙学会） 

 
図 7 直管中の擬似衝撃波と力の釣合い。 
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4．遷移レイノルズ数

 風洞の気流の乱れの多少が、乱流遷移のレイノル

ズ数で比較される場合がある。遷移レイノルズ数に

ついては JAXA 角田宇宙センターHIEST において

も、円錐形模型を用いて極超音速環境における圧力

変動の測定を行っている 19)。他方、カプセル型模

型の境界層を強制遷移させて、乱流状態での熱流束

の測定も行っている 20)。

 以前、解析的に遷移前後の質量保存則を解くこと

で遷移レイノルズ数を推算する方法を提案した 21)。

その後、遷移前後の運動量保存則から遷移領域の距

離を推算する方法を提案した 22)。図 8 に遷移前後

の境界層を含む流れ場の概念図を示す。境界層の遷

移レイノルズ数を与える質量保存則は以下のよう

に表される。

tr

l

tr

t

xx

** 
     (2) 

あるいは 

 
tr

l

tr

t

x
a

x


 1     (3) 

ここで 



















t

t

t

t

l

la







 ***

   (4) 

遷移領域距離は以下のように表される。 






































l

l

l

l

t

t

t

t

t

t

l

l

fl

f

c
L




















**

*

*

2
  (5)

*は排除厚であり、添え字 t、l は乱流、層流を表す。

xtr は平板前縁から遷移開始位置までの距離である。

a は層流境界層から乱流境界層に変化する際の倍

率であり（図 8 を参照）、(4)式に示すように排除

厚と 99%速度境界層厚とで表される。(3)式および

(4)式は(1)式を書き換えたものとなる。Lf は遷移領

域距離、は運動量厚、は 99%速度境界層厚である。

は遷移領域内の平均摩擦係数である。

この手法では層流境界層および乱流境界層の式

を基にしており、圧縮性流れではマッハ数、壁温も

変数となる。この検討の中で、鈍頭部における運動

量損失とそれに伴う低運動量層の発生、境界層厚さ

図 8 境界層遷移における流れ場の様子。（@日本航
空宇宙学会）

図 9 質量保存に基づく遷移位置推算法による計算
結果と実験値との比較。（＠日本航空宇宙学会） 

 

 
図 10 鈍頭レイノルズ数と遷移レイノルズ数との関
係。一様流マッハ数 6 の場合。（＠日本航空宇宙学
会） 
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への影響を考慮し、単位レイノルズ数と模型の鈍頭

直径との積である鈍頭レイノルズ数も変数とする

ことで遷移レイノルズ数が整理できることを示し

た。図 9 には測定された遷移レイノルズ数と計算に

よる値との比較を示す。また鈍頭レイノルズ数を変

数としたときの遷移レイノルズ数の変化を図 10 に

示す。風洞気流の乱れの多少を遷移レイノルズ数を

使って比較する際に、マッハ数や壁温条件、鈍頭レ

イノルズ数も考慮して比較することも考えてみて

いただければと思う。

5．あとがき

 風洞設備を中心に JAXA 角田宇宙センターの試

験設備の紹介を行った。一部の情報は更新されてい

る可能性があるので注意されたい。また風洞に係わ

る話題として風洞排気システムとして用いられる

エジェクター・ディフューザーについて最近の検討

結果を紹介し、また風洞気流の乱れの評価指標とし

ても用いられる遷移レイノルズ数について保存則

基づく検討結果を紹介した。

 紹介した風洞を含め、JAXA 角田宇宙センターの

試験設備は宇宙輸送を中心とした JAXA の研究開

発業務に使用しているが、その多くは一般の組織・

団体への供用も行っている。研究用設備であるため

運転状態が安定しない場合もあるが、試験条件や試

験環境を比較的自由に設定・変更することが可能で

ある。使用時期などに制約はあるものの、一般の組

織・企業の皆さんがこれらの設備を技術開発等に活

用し、成果を挙げていただければ幸いである。
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JAXA 大型風洞試験設備の改修計画 
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１．はじめに 

 JAXA 調布航空宇宙センターの大型風洞群は、昭

和 30 年代から 40 年代に整備されて以来、戦後国内

で開発されたほぼすべての航空機、宇宙機の開発で

利用されてきた。これらの風洞は 1960 年（昭和 35
年）に竣工した 2m×2m 遷音速風洞を筆頭に、50
年以上の稼働実績があり、その間、設備の定期的な

改修・更新や試験計測技術の開発・整備、設備運用

体制の整備と技術継承のためのシステム構築等が

継続的に行われてきている。 
 2003 年に始まった MRJ (Mitsubishi Regional Jet) 
の開発は YS-11 以来の国産民間機の開発であり、国

際的な競争力のある機体開発に向けて風洞試験に

対してはそれまでにない高精度な計測が求められ

るようになった。以降、JAXA ではデータ精度やデ

ータ生産性向上のための研究開発に重点的に取り

組み、試験要求を満たすと共に、ハードウェアも改

善すべく、設備の改修時には機能向上も仕様に取り

込むことで、常に高品質の試験データが提供できる

よう、工夫と努力を続けて来た。 
 今般、平成 26 年 8 月に文部科学省から「戦略的

次世代航空機研究開発ビジョン」1) が発表され、世

界の航空機需要の成長を踏まえ、我が国の航空機産

業が自動車産業に比肩する成長産業として発展す

るため、航空科学技術としての今後の取組方針が示

された。その中で、民間航空機の国際競争力向上を

支える大型試験設備の整備についても述べられて

おり、緊急に整備が必要な大型試験設備として、2m
×2m遷音速風洞と 6.5m×5.5m低速風洞が具体的に

挙げられた。 
 このビジョンを受けて 2m×2m 遷音速風洞、6.5m
×5.5m 低速風洞の大型改修が予算化され、実施され

ることとなった。本報告では、両風洞の改修の概要

について紹介する。 
 

２．JAXA 調布航空宇宙センターの大型風洞群 

(1) 風洞のラインナップ 
 JAXA 調布航空宇宙センターには、我が国有数の

航空機・宇宙機開発用の大型風洞群が整備されてい

る 2)。図 1 に JAXA 航空技術部門空力技術研究ユニ

ットが管理する風洞群を、速度域毎に対象となる機

体／技術課題等と合わせて図式的に示す。また、表

１には各々の諸元を示す。複数の風洞で低速から極

超音速までの幅広い速度域をカバーし、軌道再突入

を行う宇宙機の開発向けに高エンタルピ風洞も整

備されている。これらの風洞群は表 1に示すように、

航空機開発のための技術基盤を形成する大型の開

発用風洞と、風洞試験・計測技術の研究開発や基礎

的な空気力学研究に用いられる比較的小規模な研

究用風洞に分類される。 
 なお、JAXA には調布航空宇宙センターの他の事

業所にも高温衝撃風洞（HIEST、角田宇宙センター）、

大学共同利用設備として提供されている 0.6m×

0.6m 遷音速風洞／超音速風洞（宇宙科学研究所（相

模原））などの風洞があり、航空宇宙分野の研究開

発に利用されている。 
 
 (2) 主要風洞の整備履歴 
 図 2 に JAXA 調布航空宇宙センターの主要風洞の

整備履歴を示す。大型風洞の性能を維持し、機能を

向上させるためには、老朽化部位を改修・更新しつ

つ、新しい試験要求に対応した設備の改良・増強を

継続的に実施する必要がある。 
 2m×2m 遷音速風洞については、1980 年代半ばか

ら 10 年間に亘り、第 1 次大型改修として主送風機

駆動用電動機の更新、補助送風機（圧縮機と電動機

双方）更新、内圧調整系設備の更新（排風機、圧縮

機、貯気槽）、冷却水設備改修等が実施された。2000
年代半ばからは MRJ 開発に合わせた第 2 次大型改

修としてカート増設（第 4 カートの整備）、主送風

JAXA 大型風洞試験設備の改修計画

浜本　滋（JAXA 空力技術研究ユニット）
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機／補助送風機制御システム更新、可変ノズル改修

等が実施された。先に述べたデータの高精度化につ

いては、カート増設に合わせて風洞制御手法の改善、

データ処理の高度化（干渉補正など）、天秤の改善

などにより実現する一方で、新設のカートでは PSP
（感圧塗料技術）、PIV（粒子画像流速計）等に代表

される先進光学計測技術にも対応が容易になるよ

うに観測窓を増設するなどの工夫がなされた。

 6.5m×5.5m 低速風洞については、送風機駆動用電

動機の更新を 2 回（1990 年半ばと 2013 年度）実施

している。1990 年代半ばにはまた、機能向上策とし

て地面効果試験装置（ムービングベルト、スティン

グカート）や後流トラバース装置の整備及びロータ

試験装置の更新を実施した。一方、寿命が短い電子

機器（計測設備など）以外の機械系の設備の中には

1965 年に整備されて以来、使用され続けているもの

も多く、老朽化に伴う不具合発生リスクが増大して

きた。6.5m×5.5m 低速風洞は大気圧風洞であり、圧

力や温度を制御する複雑なシステムを持つ高速風

洞に比べて長寿命であると考えられているが、老朽

化が試験データの品質低下を招く恐れもあり、計画

的な老朽化対策／機能向上が望まれていた。

３．設備の改修・更新計画

 2m×2m 遷音速風洞及び 6.5m×5.5m 低速風洞に

ついて、2014 年度以降に予算化され、実施中の改

修・更新計画の一覧を表 2 に示す。また、2m×2m
遷音速風洞の改修の概要を図 3 に、6.5m×5.5m 低速

風洞の改修の概要を図 4 に示す。

 本章では、各計画の概要を紹介するが、2m×2m
遷音速風洞の防音化工事及び 6.5m×5.5m 低速風洞

の防水補修工事については、技術的な側面が少ない

ため、割愛する。

(1) 2m×2m 遷音速風洞主送風機駆動用電動機更新

 2m×2m 遷音速風洞では 1960 年の竣工後、第 1
次大型改修の中で、1987 年に主送風機駆動用電動機

の最初の更新を実施した。以後、25 年以上に亘り風

洞の運用を行ってきたが、ここ数年で制御回路に使

用されている半導体素子、電子部品等の劣化が原因

の異常停止が頻発するようになった。これらの半導

体素子、電子部品の多くはすでに製造が中止され、

入手が困難であることに合わせて、メーカにおいて

も製造当時の技術者の退職等で、サポート体制の継

続が困難な状態となっていた。そこで、今後 20 年

スパンでの2m×2m遷音速風洞の安定運用を確保す

るために、2 度目の電動機更新を実施することとな

った。

 更新は 2014 年度から 2017 年度までの足かけ 4 年

をかけて実施され、撤収及び据付・調整の現地作業

に伴い、2m×2m 遷音速風洞は 2015 年 8 月から 2017
年 5 月まで 21 ヶ月間、休止することとなった。

 今回の更新では、風洞の基本性能を維持しつつ、

制御システムの改善によるマッハ数制御能力の向

上を目指す。また、風洞運転に必要なオペレータの

数を減らし、オペレーションコストを削減のための

制御手法の改良を行う計画である 3)。

 更新範囲は電動機本体及びそれを稼働するため

の電源系設備、制御するための制御系設備である。

これに加えて風洞全体のパフォーマンス向上のた

めに補助送風機の制御系、測定部（測定胴）の制御

系の改修も実施する。2m×2m 遷音速風洞はシステ

ムが巨大、複雑であり、電動機、主／補助送風機、

測定部がそれぞれ別のメーカによって整備されて

きているため、最初の整備時がそうであったように、

各社の更新範囲をシステムとしては JAXAがとりま

とめる、いわゆる「JAXA インテグレーション」の

思想で本更新に取り組んでいる。

(2) 6.5m×5.5m 低速風洞模型支持装置改修

 既設のスティング模型支持装置は、平成 4 年度か

ら 6年度にかけて実施された試験機能向上策の一つ

として整備されたものである。ここ数年、制御系に

不具合が生じているが、こちらも保守部品の入手が

困難な状況で、修理が行えない状態である。また、

駆動機構の劣化が顕著であるとともに、元々の剛性

不足から模型姿勢角変更時に模型が振動し、データ

計測に支障を来すという問題も抱えていた。これら

の問題を解決するため、新しいスティング模型支持

装置を製作することとした。

 スティング模型支持装置を再整備することで、航

空機開発におけるスラストリバーサ試験を含む、離

着陸時の空力特性を模擬する試験に対する対応能

力が向上することが期待される。また、胴体下の支

柱（ストラット）支持に比べて支持干渉が少なく、

内挿式天秤を利用することでデータ精度の向上も

期待できる。

 スティング支持装置の改修に合わせて、計測設備

の更新も実施する。計測設備は 2m×2m 遷音速風洞

をはじめとする他の風洞とのシステム共通化を基

本コンセプトとし、計測精度向上のための対策も施

す計画である。ノイズ対策として、新規にアース工

事を行う他、力計測の更なる精度向上のために、搬

送波タイプのアンプ（AC アンプ）の導入、複合荷
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重式自動天秤較正装置 4) との互換性向上を行う。 
 スティング模型支持装置改修は 2016 年度中に完

了する予定である。 
 
(3) 6.5m×5.5m 低速風洞模型昇降装置／ターンテー

ブル更新 
 模型昇降装置は風洞竣工の 1965 年以来、ターン

テーブルはその翌年の 1966 年に整備されて以来、

使用されてきており、老朽化による不具合の兆候が

大きくなってきている。 
 模型昇降装置は測定部下のピットに設置されて

おり、ピラミッド天秤やターンテーブルを昇降し、

測定部中心に模型を設置するために用いられてい

る。近年、ジャッキ駆動用電動機の絶縁劣化やブレ

ーキの作動劣化が見られ、駆動部分の摩滅により作

動不能となるリスクも増大している。 
 ターンテーブルはピラミッド天秤を使用しない

試験（空気力を測定しない圧力試験、可視化試験な

ど）で模型の横揺れ角を変えるための装置である。

既設のターンテーブルは駆動機構と回転部の加工

精度が悪く、バックラッシュ（回転方向を変えた際

のズレ）も大きく、ロール方向に振動する現象が見

られる。また、回転角の位置精度も十分でない。 
 このような状況を改善するため、昇降装置及びタ

ーンテーブルの更新を行う。 
 昇降装置は持ち上げ能力の向上、高さ設定の自動

調整などの機能を付加する。ターンテーブルは円形

のリニアガイドを用いて位置精度の向上（±0.05°
以下）を目指すと共に、高速変角モードを追加する

計画である。機能向上と合わせて安全対策も実施す

る。測定部の高さが 6.5m のこの風洞では、模型を

設置する風洞中心が風洞壁下面から 3.25m上方にあ

り、模型を設置した状態で模型周りの作業を行うと

高所作業となる。そのため、模型周りの作業を模型

を下げた状態で実施できるような工夫を施す予定

である。 
 模型昇降装置及びターンテーブルは 2016 年度中

に更新を完了する予定である。 
 
(4) その他の改修 
 6.5m×5.5m 低速風洞ではこの他、ピラミッド天秤

の開放点検を実施した。 
 ピラミッド天秤は槓桿（こうかん）式と呼ばれる

レバーやてこによって力を伝達し、ロードセルで測

定する装置であり、高い精度で計測可能であるが、

機械の調整が難しいのが欠点である。 
 ピラミッド天秤も 1965 年の風洞竣工時に整備さ

れたものを使用し続けており、老朽化によりテコを

構成するナイフエッジ（支点）の刃のなまりや、刃

受けの損耗などにより、槓桿機構にガタが生じてい

る状態であった。そのため、力計測時の再現性が悪

く、特にロールモーメントのヒステリシスが問題と

なっていた。 
 今回の開放点検で各部品の修正及び再組立、調整

を実施し、所期の性能を回復すると共に、模型変角

の機械機構や制御部分については機能・性能向上も

実施した。 
 ピラミッド天秤の開放点検は 2015 年度に終了し

た。 
 
４．まとめ 
 近年の CFD の発展により、航空機開発における

空力設計の主流は CFD になりつつあるが、依然と

して風洞試験も必要とされている。今後の航空機開

発においては、CFD と風洞試験を最適に組み合わせ

て設計の効率化、高度化が図られていくものと考え

られる。そこでは風洞試験に対してより高精度なデ

ータ、データ生産性の更なる向上、より高いレベル

での実機模擬などが期待されることになる。 
 JAXA の大型風洞群は、我が国の航空機開発の基

盤を形成する大型試験設備としてそれらの期待に

応えるため、必要な改修・改善と、風洞試験に供す

る試験計測技術の開発を引き続き実施していく所

存である。 
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図 1 JAXA 調布航空宇宙センターの主要風洞 

 
表 1 JAXA 調布航空宇宙センターの主要風洞 

分類 風洞名 形式 測定部 風速、マッハ数

開
発
用
風
洞
（
基
盤
風
洞
） 

6.5m×5.5m 低速風洞 

LWT1 
連続循環式 

高さ 6.5m、幅 5.5m 

（四隅に 1m の切り欠

きがある八角形） 

1 – 70m/s 

2m×2m 低速風洞 

LWT2 
連続循環式 

2m×2m 正方形断面 

長さ 4m 
3 – 60m/s (normal)
Max. 67m/s 

2m×2m 遷音速風洞 

TWT1 
連続循環式 2m×2m 正方形断面 M=0.1 – 1.4 

1m×1m 超音速風洞 

SWT1 
間欠吹き出し式 1m×1m 正方形断面 M=1.4 – 4.0 

0.5m/1.27m 極超音速風洞 

HWT1/2 
間欠吹き出し式（真

空吸い込み併用） 

0.5m／1.27m 
ノズル出口径 

M=5, 7(0.5m) 
M=10(1.27m) 

750kW アーク加熱風洞 

110kW 誘導プラズマ加熱風洞 

AWT/PWT 

縮流安定型アーク

加熱風洞(AWT) 
誘導結合プラズマ

型加熱風洞(PWT) 

11.5cm 
ノズル出口径(AWT) 

自由噴流式(PWT) 

M=4.8 
 (AWT, designed) 
Subsonic (PWT) 

0.6m×0.6m 遷音速フラッタ風洞 

FWT 
間欠吹き出し式 

0.6m×0.6m 正方形断

面 
M=0.5 – 1.2 

研
究
用
風
洞 

0.8m×0.45m 高レイノルズ数遷音速風洞

TWT2 
間欠吹き出し式 高さ 0.8m、幅 0.45m M=0.2 – 1.4 

0.44m 極超音速衝撃風洞 

HST 

二段圧縮型衝撃風

洞／無隔膜駆動型

衝撃風洞 

0.44m 
ノズル出口径 

M=10, 12 

小型低乱風洞 連続循環式 高さ 0.65m、幅 0.55m 5 – 65m/s 

磁力支持風洞 
連続循環式 

（磁力支持天秤） 
高さ 0.6m、幅 0.6m 15 – 35m/s 
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図 2 JAXA 調布航空宇宙センター主要風洞の整備履歴 

 

表 2 2014 年度以降に予算化された風洞改修・更新計画一覧 

改修内容 実施年度 改修によって期待される効果 備考 

2m×2m 遷音速風洞 

①主送風機駆動用電動機

更新 
2014 年度－ 
2017 年度 

・風洞の安定運用 
・マッハ数制御性能の向上 
・高効率化（省エネ、風洞運用の省人化） 

 

②主冷却器等防音化工事 2015 年度－ 
2017 年度 

・風洞の安定運用 
・環境適合性向上 

①と同時

に実施 

6.5m×5.5m 低速風洞 

①模型支持装置（スティン

グ支持）の改修 
2015 年度－ 
2016 年度 

・高精度化（ストラット支持に比べて干渉

の少ない支持法） 
・風洞試験の多様化（地面効果試験への対

応など） 

 

②模型昇降装置及びター

ンテーブルの改修 
2015 年度－ 
2016 年度 

・風洞の安定運用 
・高精度化 
・高効率化 
・メンテナンス性向上（経費節減） 

 

③風洞胴体（屋根、外壁）

の防水補修 2015 年度 ・風洞の安定運用  
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図３ 2m×2m 遷音速風洞：改修の概要 

 

 

 

 
図４ 6.5m×5.5m 低速風洞：改修の概要 

宇宙航空研究開発機構特別資料　JAXA-SP-15-01416

This document is provided by JAXA.



  

風洞運用支援システムの構築 
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Development of Wind Tunnel Operation Support System 

 
                           Hiroyuki Kato, Shigeru Hamamoto, Hidetoshi Iijima, 
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概要 

 試験計測業務の確実化・効率化・高度化を実現しつつ、風洞試験の技術水準を維持することを目

的として、風洞運用支援システムの開発を行い、そのプロトタイプを試作した。風洞運用支援シス

テムでは、風洞の技術情報をデータベースに集約し、そのデータベースを有効活用できる環境を提

供することにより、研究職員の負担軽減を図るとともに、情報化技術を活用して、複数風洞のデー

タ処理設備の一元管理を行い、信頼性の向上、管理運用の効率化を図った。 

 

 

1. はじめに 

 現在、JAXA 航空技術部門空力研究ユニット

では、主に航空機・宇宙機の開発に供するた

めの風洞試験設備の維持・管理を行っている。

風洞試験設備の運用においては、大きく 2 つ

の観点からの課題を抱えている。一つ目は、

人件費削減の観点における課題で、具体的に

は、以下のものが挙げられる。 

 手続き、点検記録等で手作業の部分が多く負

担が増大している。 

 業務記録等のドキュメント作成作業が、試験

後の作業となるため、業務時間が増える。 

 過去の試験トラブルに関する情報が共有され

ていない。 

 模型設置や計測機器等のセットアップに係る

トラブル解決は担当者個人のノウハウとなっ

ておりデータ化されていない。 

 試験データが各風洞で個別に保管されており、

バックアップ等の管理に工数がかかっている。 

一方、品質管理の観点からは、QMS 手順に沿っ

た試験実施が行われているか確認しにくいと

いった課題がある。 

 そこで、風洞試験の技術水準を保持しつつ、

運用のコスト削減の課題を解決するため、情

報化技術を用いた風洞運用支援システムの構

築を試みた。風洞運用支援システムでは、試

験規則業務の確実化･効率化･高度化を行い、

データベースを有効活用する環境の提供を行

うことで研究員の負担を軽減し、試験データ

の信頼性向上、管理運用の効率化を行うこと

を目指している。 

 

2. システム概要 

 風洞運用支援システムでは、次の基本となる 8

風洞運用支援システムの構築

加藤裕之、浜本滋、飯島秀俊、神田宏、木村毅、上村文也、
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機能のシステム化を試みた。 

(1) ユーザ管理機能 

(2) On-Line 連携機能 

(3) ソフトウェア管理機能 

(4) 風洞関連データ管理機能 

(5) 風洞関連データ転送機能 

(6) 風洞現場作業者支援機能 

(7) 試験実施要領半自動作成機能 

(8) 試験状況モニタリング機能 

風洞運用支援システムのハードウェア構成図を

図 1 に示す。風洞運用支援システムは、図 1 に示

す黄色の領域の風洞運用支援 LAN の中のハードウ

ェアで構成され、主要サーバの風洞運用サーバ、D

B サーバ、ソフトウェア管理サーバからなるシステ

ムである。風洞運用者は、風洞運用支援 LAN から

のアクセスだけでなく、JAXA 内ネットワークの JA

XA ネットからもアクセス可能である。さらに、現

場支援用端末として、タブレット PC を空力 1 号館

と 2 号館でそれぞれ設置することで、試験準備・

撤収時等、現場作業者が利用することが可能であ

る。また、風洞ユーザは、調布 P ネットの連携ネ

ット上に Web サーバを設置し、インターネット経

由でシステムへアクセスできるようになっている。

計測室内の風洞データ処理 PC等の風洞計測 LAN と

のデータ転送は、通信サーバを介して行う方式が

採用されている。 

図 2 にシステム／ソフトウェア構成を示す。風

洞運用支援システムは、図 2 に示すようなソフト

ウェアで構成される。DB サーバには、サイボウズ

社製グループウェアのサイボウズガルーン(以下、

Garoon)が実装され、風洞運用サーバには開発シス

テムが実装されている。風洞運用者は、DB サーバ

の Garoonにログインし、全機能が利用可能である。

図 3 に風洞運用支援システムで実現される各機能

のシステム化に関する概略図を示す。図 3 で示さ

れるように、Garoon システムにより、ソフトウェ

ア管理、風洞関連データ管理及び風洞関連データ

転送が利用可能となり、さらに、Garoon システム

からシングルサインオンで開発システムへログイ

ンすることで、その他の機能が利用可能となる。

また、風洞ユーザは、インターネットを経由して W

eb サーバからシステムにアクセスし、風洞運用サ

ーバ上の開発システムにログインすることで、On-

Line 連携機能を利用することができる。セキュリ

ティ対策として、Web サーバは、システムの入口と

して機能させアクセス可能なグローバルIPアドレ

スを設定し、アクセス元を制限する。さらに、運

用サーバに対しては、ファイアーウォール設定に

より、Web サーバからのアクセスだけ許可しアクセ

スを制限し、通信ポートは https プロトコルのみ

だけ開放する。Web サーバ又は運用サーバにサーバ

証明書を設定することにより、暗号化通信(https)

を行う。ファイル／データはセキュリティを考慮

し、風洞ユーザ関連のファイル／データは風洞運

用サーバに保管し、風洞運用者関連のファイル／

データは DB サーバに保管するようにする。 

図 4 に試験データ／技術情報のデータベースに

関する概略図を示す。図4で示される試験データ、

試験情報、技術情報、機器情報、運用情報をデー

タベース化により、風洞試験のノウハウや先進計

測技術に係わる情報を一元管理することで、運用

の効率化・確実化、さらには、技術の蓄積／伝承

に大きなメリットを生み出すことを目指している。 

 

3. システム詳細 

 図 5 にユーザ管理機能の概略図を示す。風洞運

用支援システムでは、図 5 に示す 5 種類のユーザ

を設定し、ユーザの種類に応じた権限範囲を設け、

セキュリティの確保を行う。図 6 にユーザ管理機

能の権限設定の設定画面を示す。 

図 7 に On-Line 連携機能の試験手続き画面を示

す。On Line 連携機能により、タイムリーに風洞利

用に関する手続きが行われ、議事録等の共有情報

展開が容易となる。 

図 8 に風洞関連データ管理機能の画面を示す。G

aroon のファイル管理機能を利用し、風洞関連デー
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タのファイルが保存されるフォルダ階層構造とし、

ロール機能によるアクセス権を設定する。 

図 9 に現場作業者支援機能の画面を示す。 

現場作業者は、タブレットを用いて、以下の作業

項目に対するチェックリストを用いて管理するこ

とが可能となる。さらに、チェックリストの進捗

状況は、試験状況モニタリング機能に反映される

仕組みとなっている。 

① 日常点検チェックシートのチェック 

② 月例点検チェックシートのチェック 

③ 年次点検チェックシートのチェック 

④ カート移動作業チェックシートのチェック 

⑤ ユーザ所有物リストのチェック 

⑥ 作業リスト／作業日程の項目のチェック 

図 10に試験実施要領書等半自動作成機能の画面

を示す。試験実施要領書等の半自動作成機能によ

り、試験担当者は、以下の手順で必要最小限の情

報を入力するだけで、必要な書類の作成が可能と

なり、ドキュメント作業が大幅に削減される。 

① 試験担当者は、必要情報を入力し、[申請]ボ

タンを押す。 

② 風洞責任者は、[承認欄入力]ボタンを押し、

承認を行う。 

③ 必要に応じて、[作成]ボタンで PDF 化する。 

図 11に試験状況モニタリング機能の画面を示す。

試験状況モニタリング機能により、現場にいなく

ても進捗状況が把握可能であり、試験進捗状況を

共有化することで、複数作業の同時進行の管理が

可能となり、作業の効率性向上が期待できる。モ

ニタリングの内容は、チェックシートでチェック

した内容に応じて更新され、ステータスやスケジ

ュールが表示される。 

 

4. まとめ 

 風洞試験業務の確実化・効率化・高度化、およ

び、試験データの信頼性向上、管理運用の効率化

を目的として、風洞運用支援システムの構築を行

った。 

システムの全体検討を実施し、システムに対する

要求要件のとりまとめ、および、システム全体の

概念設計を実施した。風洞運用／試験データ解析

プロセスのシステム化について、詳細設計を行い、

その設計に従ったシステムを構築した。構築され

たシステムを検証するため、JAXA 2m☓2m 遷音速風

洞(TWT1)におけるプラットフォームの試作に必要

なハード・ソフトウェアを整備した。 

今後は、TWT1 における試作プラットフォームを

用いて、システムの動作検証を行い、実運用に向

けた課題を洗い出し、システムの機能向上を実施

する予定である。 
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図 1 ハードウェア構成図 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 2 システム／ソフトウェア構成図 
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図 3 各機能のシステム化 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 4 試験データ／技術情報のデータベース化 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 5 ユーザ管理機能 
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図 6 ユーザ管理機能の権限設定 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 7 On-Line 連携機能：試験手続き 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 8 風洞関連データ管理機能 
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図 9 現場作業者支援機能 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 10 試験実施要領書等半自動作成機能 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 11 試験状況モニタリング機能 
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Aerodynamic Design Validation Tests of Rocket Re-entry Data Acquisition System 

 
Yoshihisa Aoki, Yoshinori Minami, Yoshiki Takama, Shinji Ishimoto (JAXA) 

 
 

概要 

 JAXA 研究開発部門第四研究ユニットでは，ロケットの溶融解析に関わるデータの取得と，再突入機およ

び将来輸送系に係る技術の蓄積を主な目的として，カプセル型のロケット再突入データ取得システムを開発

している．2014 年度～2015 年度初めに空力設計検証試験を行ったので，結果の概要と試験における課題に

ついて報告する． 

ロケット再突入データ取得システムの

空力設計検証試験について
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ロケット再突入データ取得システムの
空力設計検証試験について

青木 良尚、南 吉紀、高間 良樹、石本 真二（JAXA）
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大気圏再突入

H-IIBロケット軌道離脱
燃焼終了後

着水／浮遊／データ送信
（機能停止後水没）

イリジウム
衛星携帯電話
サービス衛星

パラシュート開傘

H-IIBロケット
第2段機体破壊

アブレータ等
分離投棄

再突入モジュール（計測システ
ム本体）の分離（空力加熱によ
る受動的な分離）

システム起動

ロケット再突入の
溶融解析データ取得

再突入機の
設計データ取得

再突入モジュール
単独飛行

ロケットの主ミッション
中は電源オフ

ロケット再突入データ取得システムの概要

回収はしない
4

ロケット再突入データ取得システムの目的

1. ロケットの溶融解析に係るデータの取得

– ミッション終了後のロケット上段の落下傷害リスクを適切に評価する
ために、費用対効果に優れた低コストの「ロケット再突入データ取得
システム」を開発し、大気圏再突入時の溶融解析に係るデータを取
得する。

2. 再突入機および将来輸送系に係る技術の蓄積

– 開発したシステムを飛行実験プラットフォームとして活用することによ
り、低コストで飛行機会を確保し、再突入機のシステム設計技術、お
よび将来輸送系の研究に資するデータ取得・評価技術を蓄積する。

3. 研究能力の強化

– 可能な限り、JAXAインハウス体制で取り組むことにより、JAXAのシス
テム設計技術、データ取得・評価技術を強化する。

⇒ 研究開発部門 第四研究ユニット ロケット再突入データ取得システム開発チームによ
り、2016年度打ち上げ予定のH‐IIB6号機への搭載を目標として、開発中。 3
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a）よどみ点圧力 d）50%胴体長側面圧力

c）25%胴体長側面20 mm深さアブレータ下温度

b）前頭中間位置20mm深さアブレータ温度

計測項目 目的

よどみ点圧力及び
側面圧力（a, d）

CFD、風洞試験の検証、FADSを目的
とした圧力計測法の検証

アブレータ温度（b, c） CFD、風洞試験の検証
（空力加熱率の評価）

よどみ点圧力センサ
配管温度

よどみ点圧力計測配管の設計検証
及びヘルスモニタリング

よどみ点付近筐体温度 ヘルスモニタリング

筐体内温度・圧力 ヘルスモニタリング

ロケット再突入データ取得システムの内部計測系

再突入機の設計データ取得
– 機体内部の温度時刻歴から機体表面の空力加熱率を精度よく推定する技術の獲得に向けて、機体内部

の温度を計測する。

– フラッシュエアデータシステムの実用化に向けて、機体表面の圧力を計測する。

– その他、フライバイワイヤレスシステムの実用化に向けたワイヤレスセンサによる計測や、INS/GPS計測、
機体内部の圧力・温度の計測を行う予定。

6

ロケット再突入データ取得システムの空力設計

参考文献（ JAXA RM‐04‐016 「平成16年度HTV搭載カプセルシステム検討成果報告

書」 ）で検討された鈍頭形状の静安定の増加を目的として、修正形状を検討。
– 側面の傾斜角を中心として、8個の修正形状を設定。

– 極超音速域と低速域の静安定・動安定を簡易推定により検討し、形状を決定。

初期形状 修正形状代表例 最終形状

速度域 静安定 動安定

極超音速 ニュートニアン法
過去の風試データからの類推

DATCOM

低速 DATCOM DATCOM

簡易推定法による静安定と動安定の検討

5
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高温における圧力計測に対応する圧力センサの選定

配管温度検討結果に基づき、よどみ点圧力計測では最高計測温度400℃を条件として、
機体に設置できる重量・大きさのセンサを選定。

よどみ点圧力計測には①を、側面圧力計測には②を採用。

Kulite XTEH‐10L‐190
環境温度：‐55～538℃
温度補償：25～454℃

Kulite XTE‐190
環境温度：‐55～273℃
温度補償：25～232℃

①

②

8

高温となるアブレータ表面のよどみ点圧力計測に関する検討を実施。
• 配管根本温度500℃（アブレータの昇華温度）とした時の、熱伝導方程式による配管端温度を

検討（材料は、SUS304及びアルミニウム、断熱壁を仮定）。

• 外径8mm、内径4mmの二次元熱伝導方程式による配管端温度と、一次元熱伝導方程式によ
る配管端温度は、ほぼ一致したので、この配管厚さのケースでは、一次元で近似可能。

• アルミニウムは、ステンレスと比較して、急速に温度上昇。

• 配管長50mmでは、6分間で350℃程度、配管長70mmでは、8分間で300℃程度。

• 圧力配管の温度と配管詰まり、及びアブレータに圧力孔を開ける影響は、実機と同様の設置
台とアブレータを用いた、アーク風洞試験で検証。

外部定常温度 端部断熱条件長さL500℃

端部温度をプロット

配管材料をSUS304、配管長7cmとする。

よどみ点圧力計測に関する検討

7
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CFDによる静・動安定の検証

1. 静特性は、構造格子で、乱流モデル（SA‐R）を用いてFaSTARで計算。

2. 動安定は、DESにより計算。振動中心は迎角0°、振幅は10°、振動周
期は、計算効率を考慮して、50Hzで実施。

静特性計算例（マッハ数2.5、迎角20° ） 動安定計算例（マッハ数0.9 ）

項目 計算マッハ数

静特性 0.4、0.8、0.95、1.05、1.4、2.5、4.0

動安定 0.9、1.1、1.4、3.0

CFD計算マッハ数

⇒ マッハ数0.4での弱い静安定と、遷音速での動的不安定が確認された。

10

２．空力設計等検証計画

低速～極超音速までの静・動安定および、よどみ点圧力計測に関する検
証試験を実施。

1. 静特性はCFD及び風洞試験で検証する。ベース圧は、バリスティックレ
ンジ試験で検証する。

2. 動安定は、CFD及びバリスティックレンジ試験で検証する。

3. よどみ点圧力計測法の妥当性は、アーク風洞試験で検証する。

項目
2015年3月 4月 5月

9 16 23 30 6 13 20 27 4 11

バリスティックレンジ試験

超音速風洞試験

極超音速風洞試験

遷音速風洞試験

アーク風洞試験

9
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遷・超・極超音速風洞試験計画

HTV‐R回収機風洞試験用天秤を使い、すべての風洞で同一の模型を使用する方針とした。

超音速風洞M1.4ブロッケージ限界

0.5m極超音速風洞ブロッケージ限界

JAXA1m×1m超音速風洞マッハ数1.4の通風と、JAXA0.5m極超音速風洞マッハ数5.0の通風、及び
天秤容量を考慮して、ベース面直径0.1mの模型を使用する事とした。

12

遷音速風洞ブロッケージ限界

バリスティックレンジ試験計画

※模型2個、サボー20個を製作。
※加速度計測と圧力計測は、使用するデータロガーが異なるため、別々に実施。

前部：アルミ

後部：NCナイロン 圧力孔

1. 模型サイズは、圧力センサ等の内挿を考慮して、バリスティックレンジで
使用できる最大サイズ（ベース面直径0.1m）とした。

2. ベース圧を計測できるように、圧力孔を穿孔、圧力センサを設置できる
ようにした。

kulite XT‐140M

11
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3.検証試験結果
第四研究ユニットの協力により、角田宇宙センターのバリスティックレンジ

で検証試験を実施。

サボー分離板

キャッチャー

バリスティックレンジ概観

高速度カメラによる供試体撮影

射出口

14

アブ
レータ

気流

衝撃波
圧力センサ設置台（配管長7cm）

支持装置

圧力センサ

JAXA 750kWアーク風洞

ベークライトホルダ

全長39mmアブレータ

アーク風洞洞試験計画

実機と同一のアブレータ、アブレータ厚さ、圧力センサ設置法で試験を実施。

実機と同一の圧力センサ設置台を使用する為に、新たに支持装置を製作。

13
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遷・超・極超音速風洞試験結果
胴体上面静圧孔3点

胴体側面静圧孔3点

胴体下面静圧孔3点

機体先端静圧孔

機体先端圧力

胴体下面
静圧分布

胴体上面
静圧分布

胴体側面
静圧分布

実線：遷音速風洞試験
△：CFD
＋：超音速風洞試験

圧力計測結果例（マッハ数1.4）

調布航空宇宙センターの風洞で検証試験を実施。

1. CFDと風洞試験結果は、概ね一致。

2. マッハ数1.4では、迎角20°付近に風洞試験とCFD
の上面圧力の違いが発生。

16

バリスティックレンジ試験結果
ベース圧計測結果

• マッハ数0.25でベース圧係数‐0.24程度、マッハ数0.49でベース圧係数‐
0.3～‐0.4程度となり、CFDの検証が出来た。

ベース圧計測例（マッハ数0.25）

模型とサボー分離板の接触により、
回転運動が発生。

15
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遷・超・極超音速風洞試験結果
JAXA1.27m極超音速風洞で空力加熱率計測試験を実施。

設計検証用の層流空力加熱率を計測出来た。

迎角0° 迎角10° 迎角20°

迎角30° 迎角50°

空力加熱率計測結果

18

遷・超・極超音速風洞試験結果
1. マッハ数1.4では、迎角20°付近でCFDには見られないピッチングモーメントのキンクが

発生。

– 風洞試験とCFDの剥離の微妙な差が原因と推定。

2. マッハ数2.5ではピッチングモーメントのキンクは完全に消滅。

マッハ数1.4、（超音速風洞試験）

流れが付着 流れが剥離

※実際にはアブレータリセッションの影響により、形状
が多少異なる。

17

迎角20° 迎角21°

実線：上面静圧分布
破線：下面静圧分布
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• 圧力配管中には、ほこり程度が付着するのみで、大きいアブレータ片等や詰まりは無し。

• アブレータリセッションにより、全長は27mmに減少（リセッション量12mm）する。また、元々直径
4mmの圧力孔周りに、最大直径12mm、深さ6mmの窪みが出来る。

• 圧力孔穿孔の影響は、アブレータリセッション以外の影響（分裂など）は無し。

• アブレータ背面は影響なし。

通風前アブレータ前面 通風後アブレータ前面 通風後アブレータ背面

圧力配管中の付着物

750kWアーク加熱風洞試験結果

⇒よどみ点圧力計測における圧力配管温度の妥当性、アブレータや配管への悪影響が無い事を確認
できた。

CFD解析例（マッハ数20、温度分布）

軸対称モデル

中心軸

よどみ点圧力孔
気流

20

• よどみ点加熱率1.76MW/m2、衝撃圧13.9kPaを目標値として、総加熱量を実機と合わ
せる為に127秒間通風を実施。（実機最大よどみ点加熱率1.42MW/m2、衝撃圧
9.74kPa ）

• 圧力センサ設置台の最大温度は、通風終了後約170秒で190℃程度、圧力センサ取付
け部では、60℃程度。

– 想定よりも温度が低いのは、配管設置台接触面の温度が、アブレータ昇華温度に達してい
ない事が主な原因と推定。

– 高温対応圧力センサを用いれば、配管設置台にセンサを設置しても問題無し。配管先端で
あれば、通常の圧力センサでも問題無し。

• 圧力計測値は、風洞測定値と比較して、最大6.6kPa程度の差が発生。

圧力センサ設置台温度計測値 圧力計測値

750kWアーク加熱風洞試験結果

19
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５．まとめ

空力設計等検証試験を実施し、以下の事が分かった。
– カプセル形状は単純な形状であるので、風洞試験結果と静特性の定常CFD計算結

果が良く合った。但し、マッハ数1.4付近のピッチングモーメントのキンクのような、
剥離を伴う現象にはCFDは弱い事が分かった。これは、非定常CFD計算により改善
の可能性がある。

– バリスティックレンジ試験における圧力計測試験は、余り事前の検討をせずに、有
効なデータを得ることが出来る。

– 力計測等より有効なバリスティックレンジ試験の実施には、空力特性の検討や模
型・サボーの設計等、事前準備が必要である。

– 極超音速風洞試験における圧力配管を用いた圧力計測は、圧力配管応答の他、
粘性の影響による真空付近の圧力応答の消滅の回避が課題である。

22

４．検証試験で判明した試験における課題
1. バリスティックレンジ試験

– 模型が回転する現象が発生。原因としては、そもそも静安定が弱いので擾乱に弱
い、サボー・模型分離時の物理的・空力干渉の可能性が考えられる。

– 飛行速度を上げられない。重量を考慮せずに模型を最大サイズにしたため、最大
マッハ数が0.49となった。この重量でこれ以上飛行速度を上げるには、キャッ
チャーの改修等が必要。

– 空力特性の同定には、計測値の処理を考慮した加速度センサの配置等の事前検
討が必要。

2. アーク風洞試験
– 欲を言えば、空力加熱率と動圧を飛行条件に合わせられるとより良い。

3. 極超音速風洞試験
– 遷・超音速風洞試験と同様の圧力計測方法を採用したため、圧力配管長が2.3m

程度となった。この為、配管内部の粘性の影響により、測定部圧力0～80Pa程度
の範囲で、圧力センサ出力に変化が無くなった。

– 天秤温度が懸念されたが、50℃を超えないことが分かった。但し、天秤の温度勾
配による温度ドリフトの影響は懸念される。

4. 遷・超音速風洞試験
– 通常の遷・超音速風洞試験における模型の設計法を用いたので、特に問題は無

かった。 21

第91回  風洞研究会議論文集 41

This document is provided by JAXA.



謝辞
空力設計等検証試験の実施には、多くの皆様の御協力を頂きました（敬称略）。ここに感

謝の意を表します。
1. バリスティックレンジ試験

– 丹野英幸、小室智幸、他

2. アーク風洞試験
– 藤田和央、鈴木俊之、水野雅仁、滝沢直美（供試体設計、熱電対計装）
– 足立寛和（供試体製作）
– 藤井啓介、水野雅仁、吉田哲生、猪野秀幸、平間一貴、他（支持装置設計、試験計画・実施）

3. 超音速風洞試験
– 満尾和徳、渡辺光則、飯島秀俊、安藤法久、西島寛典、平野貴司、他

4. 極超音速風洞試験
– 藤井啓介、津田尚一、小山忠勇、板橋幸広、中川宗敬、中村晃祥

5. 遷音速風洞試験
– 永井伸治、渡邉篤史、知念大実、平間一貴、真城仁、馬込誠、我那覇義人、他（試験計画・実施）
– 口石茂、越智康浩（ハイブリッド風洞）

6. 事務手続き
– 佐藤美砂子

23

宇宙航空研究開発機構特別資料　JAXA-SP-15-01442

This document is provided by JAXA.



本印刷物は、グリーン購入法に基づく基本方針の判断基準を満たす紙を使用しています。

This document is provided by JAXA.


	表紙
	目次
	１．JAXA 角田宇宙センターの風洞設備等の紹介と風洞に係る話題の提供
	２．JAXA 大型風洞試験設備の改修計画
	３．風洞運用支援システムの構築
	４．ラムジェットエンジン試験設備とその利用状況について
	５．ロケット再突入データ取得システムの空力設計検証試験について



