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Abstract 

   Japan Aerospace Exploration Agency (JAXA) and universities have been launching High Mach Integrated 

Control Experiment, “HIMICO,” as the first stage in the development plan for a Mach 5 class hypersonic 

aircraft. Wind tunnel tests under the Mach 3.4 condition were conducted at JAXA Sagamihara campus for 

researching the performance of the ramjet-intake for HIMICO. In this research, the three types of the bleed 

systems with different Side Clearance (SC), which are side slits between the 3rd ramp and side walls, are 

investigated. As a result of the experiment, the mass capture ratio and total pressure recovery performances 

deteriorate by adding SC of the 3rd ramp. It is concluded that this is because the spillage flow through SC 

flows backward from the bleed slit between the 2nd ramp and 3rd ramp. With the angle of the sideslip, the 

performance of SC of 1.0 mm is higher than SC of 0.25 mm, which is against the performance with no angle. 

This is due to the reduction of asymmetry because of the increasing flow rate through the 3rd ramp SC.  

 

1. 序論 

近年航空輸送産業の需要は増加傾向にあり, 特に大陸間

の移動など長時間の航空輸送においては,旅客への負担な

どの問題から航空機の高速化や利便性の向上が必要視さ

れ,世界各国で超音速旅客機の研究が日々進められている.

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

Agency, JAXA) では,大学と共同でマッハ 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,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.  

HIMICO 計画の最終目的である飛行試験では,HIMICO

実験機を観測ロケットから分離し,高迎角の引き起こし飛

行を行った後,水素燃料のエンジンを点火させマッハ 5 で

の飛行を行い ,データを取得する計画となっている .(図

1)[2]そのため HIMICO には基本姿勢以外にも様々な姿勢

が想定される.先行研究において HIMICO に搭載されるラ

ムジェットエンジンに迎角,横滑り角を付与してインテー

ク性能を取得することによって,迎角,横滑り角を付与した

際のインテーク性能の特徴を明らかにしてきた.[3] 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 1 HIMICO 計画における飛行試験概要図[2] 

また, HIMICO のインテークでは，ランプを駆動させる

ため，ランプとカウルの間にサイドクリアランス（SC）と

呼ばれる隙間が存在し，それが HIMICO 特有の抽気形態

を生じさせる．先行研究によって,特定のサイドクリアラン

スを用いた抽気形態(Hybrid SC[4]後述)を用いることで性

能向上とインテークバズと呼ばれる圧力の自励振動現象[5]

を抑制することができることが分かっている. 

 今回は,Hybrid SC の更なる性能向上と流れ場の解明を

目的として,JAXA 宇宙科学研究所(ISAS)の高速気流総合

実験設備を使用し,Hybrid SC のインテーク性能取得およ

び流れ場を調査した.また, 抽気形態による性能比較を行

い,特徴をまとめた. 

 

2. 実験概要 

 図 2 に HIMICO に搭載されるラムジェットエンジンの

概要図を示す.最終的に実現する極超音速旅客機には予冷

タ ー ボ ジ ェ ッ ト エ ン ジ ン の 搭 載 が 予 定 さ れ て お

り,HIMICO に搭載されているラムジェットエンジンはこ

の予冷ターボジェットエンジンのサブスケールモデルを

想定して設計されている.図に示したラムジェットエンジ

ンは全長 540 mm, 高さ 110 mm, 幅 68 mm であり,可変イ

ンテーク,燃焼器,可変ノズルから構成されている.可変イン

テークは第 1 ランプ,第 2 ランプ,第 3 ランプ,下部カウル,

側壁で構成されている. 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 2 ラムジェットエンジン概要図（側壁を外した状態） 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

○可変ノズル 

 ランプ駆動型 

Intake motor 
Injector 

可変ノズル（C/C) 

Potentiometer 

点火器 

Igniter 
Potentiometer 

Nozzle motor 

Pitot Rake 

540mm 

Nozzle Throat Height 
Intake Throat Height 



2 

 

 可変ノズルはモーターによって駆動し,ノズルスロート

高さ(NTH)を 14 mm(100%)-2.7 mm(19%)の間で変化さ

せることができる.また,インテーク側壁に 9 箇所の流路内

静圧,1 箇所のプレナム室圧力,3 箇所の出口空気静圧の計

測点(センサー：ESP-32HD)を設け,出口非定常圧力(セン

サー：XCS-180)と出口全温(K 型熱電対)もそれぞれ計測し

ている.この計測したデータから式(1),式(2)[6]を用いてイ

ンテーク性能を評価するパラメータである流量捕獲率

MCR と全圧回復率 TPR を導出した. 

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) 

𝑇𝑃𝑅 =
インテーク出口全圧

主流全圧
       (2) 

実験では,風洞気流静定後に段階的にノズルスロートを

絞っていくことでインテーク背圧を上昇させ,計測を行っ

た.また,オイルフロー法により,インテーク壁面の流れ場を

可視化し,同時にシュリーレン法により,衝撃波を可視化し,

カメラ撮影を行った. 

 次に HIMICO 特有の抽気形態であるサイドクリアラン

スについて述べる.サイドクリアランス(以降 SC と記述)と

は,図 3 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.[7-8]先行研究で, 第２, 第３ラ

ンプとも SC 幅 0.25 mm のインテーク SC0.25 ではプレナ

ム室から第 2 ランプ SC を通しての漏れ出しによる性能低

下(図 4), が問題視されていた.一方, SC によって, 背圧の

上昇が抑えられインテークバズへの遷移が遅くなるとい

う利点も確認された. 

 

 

 

 

 

図 3 サイドクリアランス(インテーク正面図)[4] 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 4 SC0.25 における SC からの漏れ出し 

そこで,第 2 ランプ SC を 0 mm とし,第 3 ランプ SC の

み 0.25 mm とした Hybrid SC を提案した.Hybrid SC は第

2 ランプ SC からの漏れ出しがなく,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る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 5) 

 

 

 

 

 

 

 

図 5 Hybrid SC の構造と流れの概要図 

 

 先行実験によって，Hybrid SC は SC0.25 と比較して性

能が向上し,SC0 と比較してインテークバズを抑制するこ

とができることが確認された.本研究では Hybrid SC につ

いて更なる性能向上と Hybrid SC における流れ場の解明

を目的として, 第 2 ランプ SC をなくし，第 3 ランプ SC

幅を変化させた 3 形態（0 mm, 0.25 mm, 1.00 mm）を比較, 

調査した．以降それぞれの形態を SC0, HSC0.25, HSC1.00 

と呼称する． 

実験は 2021 年 7 月 5 日~7 月 21 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を用いて

行った.主流マッハ数,主流全温,主流全圧はそれぞれ 3.4, 

300 K, 374 kPa とした.また,HIMICO の飛行試験において

は基本姿勢以外にも様々な姿勢が想定されるため,性能取

得の際には主流の流入角度として迎角,横滑り角を適宜変

更して行った.図 6,図 7 に迎角,横滑り角それぞれの定義図

を示す. 

 

 

 

 

 

 

 

図 6 エンジンに付与する迎角の定義図[2] 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 7 エンジンに付与する横滑り角の定義図[2] 
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3. 結果と考察 

3.1 第 3 ランプ SC が性能に与える影響 

 図 8 に SC0, HSC0.25, HSC1.00 の MCR-TPR マップを

示す. SC0 が最も MCR, TPR が良く,TPR の最高値を取っ

た時の MCR で比較すると, HSC0.25, HSC1.00 の性能は

SC0 と比較してそれぞれ-6.0%, -9.6%の MCR の低下が見

られる.最大 TPR に関しては SC0 と比較して,HSC0.25, H 

SC1.00 はそれぞれ+2.3%, -11%となった.SC0 と比較した

際の Hybrid SC の性能低下の原因として,第 2 ランプと第

3 ランプの間のスリット(以降抽気スリットと呼称)を通し

て，プレナム室からメイン流路への逆流が考えられる.本イ

ンテークには第 2 ランプと第 3 ランプの間に境界層を吸い

込むためのスリットが設けられている.このスリットは境

界層を吸い込むことによるインテーク性能の向上を目的

として導入されており,境界層を吸い込むことによるイン

テーク性能が向上するという点については一定の知見が

既に確立されている.[9-10]HIMICO のインテークではノズ

ルを絞り,インテーク背圧が上昇していくにつれて第 3 ラ

ンプからプレナム室への空気流入量が増加していく.図 9

に示すように,始めは抽気スリットからもプレナム室へ空

気が流入していくが,第 3 ランプからの空気流入量が増加

していくにつれて,プレナム室から抽気スリットを通して

流 路 へ 漏 れ 出 し て い る と 考 え ら れ る . 図 10 に SC0, 

HSC0.25, HSC1.00 それぞれのオイルフロー画像を示す.図

10 を見ると,SC0 では見られない,抽気スリット部における

流れの転向が見られる.すなわち, プレナム室から抽気ス 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 8  SC0, HSC0.25, HSC1.00  MCR-TPR 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 9 抽気スリットからの漏れ出しの概略図 

リットを通して流路へ空気が漏れ出していることが確認

できる.また,この漏れ出しによる剥離が第 2 ランプ前方へ

進展しているのが確認できる.この進展した剥離によって

インテークの流路が狭まり,結果として MCR の低下を引

き起こしたと考えられる. 

 

3.2 横滑り角を付与した際の性能比較 

 次に SC0, HSC0.25, HSC1.00 のそれぞれのインテーク

に横滑り角を付与した際の結果を図 11 に示す.なお,横滑

り角の定義については図 7 に示す通りである. 性能として

は SC0 が最も良く, TPR の最高値を取った時の MCR で比

較すると HSC0.25, HSC1.00 の性能は SC0 と比較してそ

れぞれ MCR が-29%, -21%の性能低下が見られる.TPR に

関しては SC0 と比較して,HSC0.25, HSC1.00 の性能はそ

れぞれ-38%, -32%の低下である. 以上の結果から Hybrid 

SC のインテーク性能は横滑り角を付与すると SC0 と比較

して顕著に性能が低下することがわかる.この原因として

は 3.1 項で説明した第 2 ランプと第 3 ランプの間のスリッ

トからの漏れ出しが同様に考えられるが,ここで HSC0.25

と HSC1.00 の性能について着目すると,横滑り角を付与し

ない,基本姿勢の際には性能が SC0 > HSC0.25 > HSC1.00

の順番で良かったが,横滑り角を付与した場合には,性能が

SC0 > HSC1.00 > HSC0.25 の順番で良く,横滑り角の付与

によって性能が逆転している.この原因として,サイドクリ

アランスによる流れ場の非対称性が解消したことが考え

られる.図 12 に HIMICO インテークに横滑り角を付与し

た際の流れ場の概略図を示す. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 10 抽気スリットからの漏れ出し(オイルフロー) 
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横滑り角を付与するとインテークの左右で膨張領域と

圧縮領域が発生する.HSC1.00 は HSC0.25 よりも第 3 ラン

プ SC が大きく,プレナム室への空気の流入量が多い.よっ

て,図 13 に示すように横滑り角を付与した場合に圧縮領域

側からプレナム室を通して膨張領域側への空気の流入が

HSC0.25 よりも HSC1.00 の方が多くなり,結果として膨張

領域側と圧縮領域側の圧力差が減少し,左右の非対称性が

軽減することによって性能が改善したと考えられる. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 11 SC0, HSC0.25, HSC1.00  MCR-TPR(β=-5°) 

 

 

 

 

 

 

 

 

図 12 第 1 ランプ・第 2 ランプ上の膨張領域と圧縮領域 

 

 

 

 

 

 

 

図 13 インテーク正面図(第 3 ランプ付近の断面図) 

 

 

表 1  SC0, HSC0.25, HSC1.00 の特徴 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

4. 結論 

 宇宙航空研究開発機構の相模原キャンパス高速気流総

合実験設備を用いて HIMICO 用ラムジェットインテーク

の Hybrid SC(第 2 ランプサイドクリアランス幅：0mm, 第

3 ランプサイドクリアランス幅: 0.25mm, 1.00mm)の性能

を取得し,SC0(サイドクリアランス幅：0mm)の性能と比較

を行うことで,以下の知見を得た. 

 

(1) 第 3 ランプ SC 幅のみを変化させた場合の性能は基本

姿勢(迎角,横滑り角なし条件)において 

SC0 > HSC0.25 > HSC1.00 

の順番となった.この理由として Hybrid SC では第 2 ラン

プと第 3 ランプの間に設けている抽気スリットからの漏れ

出しが原因であると考察した. 

 

(2) 第 3 ランプ SC 幅のみを変化させた場合の性能につい

て横滑り角を付与した際の性能は 

SC0 >> Hybrid SC1.00 > Hybrid SC0.25 

の順番となった.2 種類の Hybrid SC の性能の順番が基本

姿勢の時の性能と逆転している理由として,横滑り角を付

与することによって形成される膨張領域側と圧縮領域側

の圧力差が第 3 ランプのサイドクリアランス幅を増加させ

ることで減少し,左右の圧力の非対称性が軽減することに

よって性能が改善したと考察した. 

 

以上の知見を踏まえて,3 種類のサイドクリアランス形態

の特徴をまとめたものを表 1 に示す. 
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