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1. 研究背景 

 宇 宙 航 空 研 究 開 発 機 構 (Japan Aerospace 

Exploration Agency, JAXA) では,マッハ 5 クラス

極超音速旅客機の実現を目指した研究が進められ

ており,大学と共同で機体/推進統合制御技術,巡航

技術,加速技術という各段階に分けて技術実証を行

うことが提案されている.その第１段階として極超

音速統合制御技術の確立を目的とした極超音速統

合 制 御 実 験 (High Mach Integrated Control 

Experiment, HIMICO)計画が進められている .[1] 

HIMICO 計画では,運用方法が確立している観測

ロケット S-520 の先端に１.7ｍ級の実験機を搭載

し,極超音速環境下で飛行実験を行うことを提案し

ている. 

 

図 1 極超音速旅客機の実用化に向けた研究構想 

 

 現在は,2024 年の実施を提案している飛行実験

に向けて HIMICO 実験機の機体,エンジン単体そ

れぞれについて風洞実験および解析によって性能

取得を行っている.本発表では,実験機に搭載され

るラムジェットエンジンのインテークについて,サ

イドクリアランスの変化や迎角と横滑り角が性能

に与える影響について述べる. 

2. HIMICO 計画 

 

図 2  HIMICO 実験機概要図 

 

図 3  HIMICO 用ラムジェットエンジン概要図 

図 2 に示した HIMICO 実験機については,機体

の主な材質をチタン系の材料(Ti-6AI-4V)で制作

することが検討されている.また,スキンが二重に

なっていて,スキンの間にコルクの断熱材を挟み,

機体内部の温度上昇を抑制する構造となっている. 

 図３に示したラムジェットエンジンは,インテー

クとノズルをモーターによって動かすことで,スロ

ート高さを調節し,衝撃波やエンジン内部圧力（イ

ンテーク背圧）の制御を行えるようになっている. 
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3. 超音速風洞試験 

 2020 年 8 月 17 日~8 月 21 日,及び 2020 年 11 月

30 日~12 月 11 日に宇宙航空研究開発機構の相模

原キャンパス高速気流総合実験設備において,ラム

ジェットエンジンの性能取得を行った.本試験目的

は以下の通りである. 

(1) サイドクリアランス幅による影響の調査 

 

図４ インテーク正面断面図[2] 

 

サイドクリアランス(以降 SC と記述)とは,図 5

に示したインテークの第 2・第 3 ランプと側壁の

間に存在する隙間で,インテーク駆動時の摩擦によ

る駆動力を軽減するために施されている.SC 幅の

違いに伴い,インテーク特性が変化することは先行

実験や CFD による数値解析で明らかとなってい

る.今までの研究で,SC 幅 0.25mm のインテーク, 

SC0.25 では第 2 ランプからの漏れ出しによる性

能低下,SC 幅 0mm のインテーク, SC0 では背圧の

上昇にともなうバズへの遷移の早さが問題視され

ていた. 

 

図５ 各インテーク形態の流れの概要図 

 

そこで本試験では, SC0.25 と SC0 の問題点の改

善として,第 2 ランプを SC0,第 3 ランプを SC0.25

とする Hybrid SC における性能取得を行うことを

目的とする.Hybrid SC は第 2 ランプ SC を塞いで

いるため,漏れ出しが生じることがなく,SC0.25 で

確認された性能低下を防ぐことができ,また第 3 ラ

ンプ SC を通してプレナム室へ空気を流入させ,プ

レナム室から抽気孔を通して抽気を行うことによ

って背圧の上昇を防ぎ,バズへの遷移を抑制できる

と考えられる.(図６参照) 

 

 

図６ Hybrid SC の構造と流れの概要図 

 

(2) 迎角と横滑り角の同時付与時の性能取得 

 実際の飛行試験では,実験機の姿勢により,イン

テークに迎角と横滑り角が付与される. 今までは,

エンジンに迎角,横滑り角を単独で付与した際の性

能取得を行って来たが,本試験では,迎角+2.5 度と

横滑り角±5 度を同時に付与した際のインテーク

特性を調査することを目的として試験を行った.迎

角と横滑り角の定義について図７，図８にそれぞ

れ示す。 

 

図７ エンジンに付与する迎角の定義図[2]  

 

図８ エンジンに付与する横滑り角の定義図[2] 

 

 またインテーク性能を評価するパラメータとし

て MCR と TPR を式(1),式(2)[3]から導出した. 

流量捕獲率(𝑀𝐶𝑅) =
エンジン流入流量

インテーク前方投影面積通過流量
  (1) 

全圧回復率(𝑇𝑃𝑅) =
インテーク出口全圧

主流全圧
       (2) 

 

4. 実験結果と考察 

 まず Hybrid SC の性能について述べる.図 9 に性

能マップ,表 4.1 に作動状態を示した.Hybrid SC の

性能は SC0.25 を基準として相対的に,最大値 MCR

は 14.1%,最大値 TPR は 13.1%上昇している.また,

表 1 を見ると,ノズルスロート高さに対して始動範
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囲が SC0 では 14～9mm であるのに対して,Hybrid 

SC では 14~8mm で 1.2 倍に広がり,バズへの遷移

が遅延していることが確認できる.  

 

図９ 各 SC の性能マップ(MCR-TPR) 

 

表 1 各 SC のインテーク作動状態 

 

 

 

以上のことから,Hybrid SC は当初の予想通り

SC0.25 で生じていた第 2 ランプからの漏れ出しに

よる性能低下および SC0 で生じていたバズへの遷

移の早さという問題を改善することができた. 

次に迎角と横滑り角を同時に付与した際の性能

について述べる.今回は SC0.25 のデータを用いて

比較を行った.図 10 に迎角および横滑り角を付与

した際の性能をまとめたものを示す.また表 4.2 に

迎角α=0°横滑り角β=0°の性能との性能差を

最大値について割合で示したものを示す.表 3 に各

条件における作動状態を示す. 

 

図 10 SC0.25 における性能マップ(MCR-TPR) 

表 2 α=0°β=0°との性能差 

 

表 3 SC0.25 のインテーク作動状態 

表 2 から,迎角を単独で付与した際は MCR,TPR が

ともに上昇している.MCR についてはα=0°と比

較するために式(1)の計算で用いた前方投影面積を

統一していることによるもので,本来の迎角付与時

の前方投影面積を式(1)に代入して計算するとα

=0°に比べて MCR が低い値を取っていることが

確認されている.また,TPR に関しては第 1 ランプ

から生じる衝撃波が迎角を付与することによって

強くなり,結果として終端衝撃波が弱くなることで

TPR が上昇していると考えられる.図 11 に示した

①～⑤の圧力 P1 ～P5 の圧力比の関係を理論上計

算し,まとめたものを表 4 に示す. 

 

 

 

 

 

 

図 11 迎角付与時の圧力比の位置関係 

表 4 全圧比の関係(迎角比較) 

 

 

 

 

横滑り角を単独で付与した際は MCR,TPR がと

もに減少している.MCR に関しては横滑り角付与

による第 2 ランプ膨張領域側の SC からの漏れ出

しの増加による剥離の増大(図 12 参照)が原因とな

って MCR を低下させていると考えられる.TPR に

関しては図 11 に示した渦によるエネルギー損失や,

剥離による衝撃波角の変化など,様々な原因が重な

った結果として性能が低下していると考えられる. 

 

 

 

 

 

 

図 12 横滑り角付与時の SC からの漏れ出し 
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迎角と横滑り角を同時に付与すると,性能がより

低下(MCR:-17% TPR:-3.7%)していることが確認

できる.図 13 に迎角・横滑り角付与時におけるオイ

ルフロー画像を示した.オイルフロー画像から迎角

と横滑り角を同時に付与した際は横滑り角を単独

付与した時に生じていた圧縮領域側の渦(黄点線で

囲まれた部分)が消失し剥離が増大していることが

確認できる.これが漏れ出しを増加させ,MCR を低

下させた原因の 1 つだと考えられる. 

 

図 13 迎角・横滑り角付与時のオイルフロー 

 

次に,表 3 に示したインテーク作動状態から分か

るように迎角と横滑り角を同時付与することによ

って迎角や横滑り角を単体で付与した際には始動

or バズだったものが二重衝撃波へ変化しているの

が確認できる.二重衝撃波とは HIMICO 特有のイ

ンテーク状態で第 1 ランプ先端における剥離が奥

行き方向によって生じる箇所と生じない箇所が存

在するため生じる衝撃波構造である(図 14 参照)。

二重衝撃波は終端衝撃波がインテーク外部に存在

し,かつ第 1 ランプでの衝撃波が 2 種類存在してい

るため始動や不始動といったインテーク作動状態

と比べて低い TPR になることが今までの実験で分

かっている.この衝撃波構造の変化によって結果と

して TPR を低下させたと考えられる(図 15 参照). 

 

図 14 二重衝撃波のシュリーレン画像 

 

図 15 インテークの衝撃波構造 

 

5. 結論 

 本研究において,以下の知見を得た. 

(1) HIMICO 用インテークのサイドクリアランス

(第 2・第 3 ランプと側壁の間に存在する隙間)幅を

第 2 ランプで 0mm,第 3 ランプで 0.25mm にする

ことで第 2 ランプからの漏れ出しによる性能低下

およびバズへの遷移の早さという問題を改善する

こ と が で き た .(MCR( 流 量 捕 獲 率 ):80% → 91%  

TPR( 全 圧 回 復 率 ):17% → 19%) ( 始 動 範 囲 ：

14~9mm→14~8mm(ノズルスロート高さ)) 

 

(2) HIMICO 用インテークに迎角と横滑り角を同

時に付与した際の性能は迎角と横滑り角を単独で

付 与 し た 際 の 性 能 低 下 よ り も さ ら に 低 下 し

た.MCR(流量捕獲率)の低下の原因として第 1・第

2 ラ ン プ に 生 じ る 剥 離 の 増 大 が 考 え ら れ

る.TPR(全圧回復率)の低下の原因としてインテー

ク作動状態が二重衝撃波(第 1 ランプ先端における

剥離が奥行き方向によって生じる箇所と生じない

箇所が存在するため生じる衝撃波構造)に変化した

ことが考えられる. 
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