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スペースプレーン技術の飛行実証のための 
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提案するFTBシステム 

実験機の開発 

加速用ブースターの開発 

研究の背景・目的 
空気吸込式エンジンを用いたスペースプレーンの実現の
ために，以下の２つの目的を掲げている 
 
本稿では，目的Bの研究，特に，ISASの気球を利用した
FTBシステムの実証実験について紹介する． 

スペースプレーンの実現に必要な技術を識別した上で，その研究を遂行し，技術を
獲得する．  

目的A 

具体的な形で技術を獲得するため，技術課題の研究成果を高速飛行環境で飛行実証
する．そのための飛行実験システムを段階的に開発する． 

目的B 

空力設計技術 

ジェットエンジン技術 
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耐熱材料構造技術 

飛行制御・ダイナミクス 

目的B：FTBシステムの開発 
• 効率的な実験システムとして，気球を用いる方法を採る 
• 段階的な開発 

BOV#3 
H22年 
気球実験 
実施 

H28年度 
気球実験 
（提案中）�

H29年度 
気球実験 
（提案中）�

H30年度 
以降 

(1)  高高度からの落下によるマッハ数２程度までの飛行実証
システムの開発 

(2)  (1)の実験機にロケットブースターによる加速を加えた，
いわゆるロックーン方式による，マッハ数2より高速環
境の飛行実証システムの開発 

 
(3)  (2)のシステムを用いた，スペースプレーン技術の研究成

果の飛行実証の継続的な実施 
　　→これらの結果として，【目的A】が達成できる 
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提案中の気球実験で期待される成果，意義 
•  【目的B：高速飛行実験システムの構築】が達成される． 

•  低コストの高速飛行実験システムの技術的成立性を実証できれば，【目的A：スペースプ
レーンに必要な要素技術の開発】の研究の加速を促し，さらに本システムを活用した研
究により，目的Aの達成に繋がる． 

•  なお，【目的B】，さらには【目的Ａ】を達成し高速で飛行する技術を獲得した暁には，
高速飛行環境で実証された技術を低速で実証することを目的として，離着陸実験システ
ムを開発し，これを用いた飛行実証に繋げることを考えている． 

研究活動のイメージ 

•  比較的低コストで実施できる「気球」を利用する． 
•  具体的な飛行実験経験に基づく，気球落下＋無火薬式ロケットで構成 

FTBシステムの飛行実験シーケンス 

実験機システム 

飛行軌道の検討例→ 
高高度気球からの落下とハイブリッドロケットによる

加速でマッハ4近くまで到達できる 

•  形状は，BOV#3の相似形→空力特性データは基本的に流用可能．早期の飛行実験実施が可能 

•  FTBシステムの実証のための気球実験では，ジェットエンジンは運転しない計画．ただし，空
力要素としてのエンジン形状は再現し，エンジン空力要素の流動特性データを取得する．また，
将来の展開を見据え，ジェットエンジン供給系を，実験機体におさまる形で検討中． 

五十地　輝
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レギュレータ 充填開放口

充填口ドレン

開放弁（1/4インチ）

Heボンベ（20kg）
Loxタンク
（目標重量30kg。断熱材非描画。厚さ10mm？
特別充填必要？アレッジ2割強？）

モーター（目標重量30kg）

実機は高開口比

安全弁

LOX主弁（兼オリフィス。ヒーター巻くかも。）

LOX遮断弁

（寸法は暫定。目標重量厳しめ。。。）

点火確認の熱電対必要？

・フライトシーケンス想定
①調圧
②充填
③離昇
④一定時間経過後開放弁閉じ
⑤点火。着火確認後主弁開。
⑥主弁開後ただちにLOX遮断弁（or加圧弁）開

・圧力モニタリングはレギュレータ圧、タンク圧、燃焼室上流圧？

・バルブ制御は主弁、開放弁、LOX遮断弁（+加圧弁）

・機体インターフェイスはタンク、モーターのショルダー部？

・EMとの主な差異は、
①Heボンベ
②加圧管を1/2インチから3/8に？
③加圧ラインに極低温弁配置。
④バルブレスタンクではない
⑤タンク～モータ間にバルブ（兼オリフィス）
⑥モータケース軽量化
⑦高開口比ノズル（高空燃焼試験は？）

1400

4100
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CAMUIハイブリッドロケットを用いる 
•  樹脂燃料と液体酸素のハイブリッドロケット 
•  高速飛行実験に必要なブースター仕様を策定 
•  既存のモーターをベースにスケールアップ開発を進めた 
•  地上燃焼試験に成功．推力プロファイル取得済み． 
•  自由落下中でも立ち上がりよく，安定したLOX供給が必要
→H28年提案実験の検証項目 




