


2003年8月4日の未明、茨城県日

立市の日立実験場から全長約47mの

飛行船が放船され、成層圏へ到達し

ました。この飛行船は、当研究所が

海洋科学技術センター（JAMSTEC）

と共同で行った成層圏滞空飛行試験

の試験機です。当研究所では、気象

条件が比較的安定している高度20km

程度の成層圏に留まり、通信・放送

の基地や、地球環境観測、災害監視

等に利用できる成層圏プラット

フォーム飛行船の実現を目指して、

研究を進めています。今回の試験は、

成層圏への到達および海上での回収

と、成層圏プラットフォーム飛行船

に使用できる軽量で高強度な膜材

（ベクトラン）および成層圏に到達

するための機体構造技術の実証（当

研究所担当）と、成層圏大気の直接

採取（JAMSTEC担当）を目的に実

施しました。

今回の試験機は大型で軽量なた

め、風の影響を強く受けてしまいま

す。午前0時を回った時点で格納庫

＝ 白 い 巨 体 が ふ ん わ り と ＝

成 層 圏 滞 空 飛 行 試 験 成 功

より出された試験機は、地上にて最

後の確認試験を行った後、風の収ま

るのを待ち、午前3時21分に放船さ

れました（写真1）。試験中は上空も

ほとんど無風の状態だったため、試

験機はほぼ垂直に上昇して行き、約

50分後に目標の15kmまで到達しま

した。その後、滞空飛行に入ってか

らも高度は徐々に上昇し、最終的に

は約16.4kmまで到達しました（写真

写真1 放船された飛行船

写真2 上昇中の試験機より撮影

2）。試験機は風に流された状態で30

分ほど成層圏内を滞空後、外皮切り

裂き装置によって切り裂かれて降下

を開始し（写真3）、シミュレーショ

ン通りの位置に着水した後、回収さ

れました。

試験機は上昇および滞空中に、機

体内の圧力や温度、膜材荷重等の材

料、構造技術データを取得しており、

現在はこれらのデータの解析を進め

ています。また今年度末には、飛行

制御技術等を確認する目的で、北海

道の大樹町にて動力付き飛行船を用

いた定点滞空飛行試験を実施する予

定です。

降下用パラシュートを放出

試験機切り裂き

降下中

降下用パラシュートを開傘

今回の試験における気象観測は、通信・

放送機構（TAO）三鷹リサーチセンターが

担当しました。

（広報室）

写真3 パラシュートによる降下



＝ ロ ケ ッ トエ ン ジ ン の 信 頼 性 向 上 を 目 指 し て ＝

極低温インデュ－サ試験施設

ロケットエンジンの信頼性向上を目

指して、当研究所では角田宇宙推進技

術研究所に、液体窒素（-196℃）や液

体水素（-253℃）といった極低温液体

中での厳しいキャビテーション（高速

で運転すると周囲の圧力が低下して液

が沸騰する現象）発生状態下で、ター

ボポンプの重要部品であるインデュー

サの単体性能を調べることができる極

低温インデュ－サ試験施設（写真1～3）

を建設しました。

ターボポンプは、エンジンの燃焼器

に推進剤となる高圧の液体酸素

（-183℃）と液体水素を供給する回転機

械で、高速回転する羽根車の手前に装

着するインデューサには、沸騰しやす

い極低温推進剤を低い圧力でも十分に

吸い込むことができる機能が要求され

ます。低い圧力での異常なキャビテー

ション発生によるインデューサ翼の過

大な振動は、H-Ⅱロケット8号機の打

ち上げ失敗の原因となった液体水素

タ－ボポンプのインデュ－サ翼の破損

につながりました。

今回建設した試験施設は、このイン

デュ－サ翼の破損原因調査をもとに、

平成13年度から開始された「宇宙3機

関連携・協力に係わるエンジン中核研

究開発推進会議」の提言によって建設

が進められてきたものです。この試験

施設を使用して、従来の水を用いたイ

ンデュ－サのキャビテ－ション試験で

は評価が難しかった極低温液体中での

キャビテ－ションの熱力学的効果を調

べ、インデュ－サの吸い込み性能や振

動特性に関係する性能限界を明らかに

することができます。

試験設備は、20m3の液体窒素供給タ

ンクと15m3の液体水素供給タンクを備

えており、主な特徴は以下の通りです。

（1）取り扱いが安全な液体窒素を使用

し、加圧循環方式による液温上昇

や減圧による液温下降により、幅

広い温度範囲（氷点（-210℃）近

くの温度から沸点近くの温度）で

試験ができます。

（2）電動機による駆動方式（最大出力

1400kW、最大回転数62000rpm）

を採用し、厳しいキャビテ－ショ

ン発生下においてもインデューサ

の回転数を安定に保持でき、高い

精度の試験ができます（表）。

（3）設備の配管系を交換して、液体水

素中での試験ができます。

（4）液体水素は取り扱いに注意する必

要がありますが、インデュ－サを

通った後の液体水素はキャッチタ

ンクで受け、それから蒸発器を介

して水素ガスにしてフレアスタッ

クで安全に燃焼処理します。

（5）インデュ－サの回転数や流量はコ

ンピュ－タで自動制御でき、高速

多チャンネルデータ収録装置に

よって、動的性能を含むイン

デューサ性能を迅速に評価できま

す。

現在、試験設備の主要機器の性能を

確認する調整試験を進めています。今

後、この試験施設を用いて、現在開発

中のLE-7Aエンジン（H-ⅡAロケット

第1段エンジン）の液体酸素・液体水

素ターボポンプの性能向上を目指した

改良インデューサの性能限界を評価し

て行くとともに、将来型エンジンの開

発を目指したインデューサ技術の体系

化を図って行く予定です。

写真1 計測棟（奥に見えるのは実験棟）

写真2 実験棟

（手前は液体窒素および液体水素のタンク群）

写真3 水素ガス燃焼処理用のフレアスタック

（奥に見えるのは実験棟）

角田宇宙推進技術研究所

ロケット推進研究センター

極低温インデューサ試験施設建設責任者

野坂　正隆

極低温流体

最高回転数（rpm）

最大流量（l/sec）

最大圧力（MPa）

インデューサ直径（mm）

電動機出力/回転数

液体窒素

35000※1

180

4

152

液体水素

62000※２

240

4

115

1400kW/3000rpm

※1：増速比 12 ※2：増速比 21

表　試験設備の試験能力



スクラムジェットエンジン用点火器

トーチイグナイタ

当研究所角田宇宙推進技術研究所

では、次世代宇宙往還機用のスクラ

ムジェットエンジンの研究を行って

います。スクラムジェットでは、エ

ンジン内の温度が燃料の自発着火温

度に達しない低速飛行において、点

火器が必要となります（図1）。これ

まで、その点火器としてプラズマを

噴射するプラズマジェットイグナイ

タ（図2a）を用いてきました。プラ

ズマジェットイグナイタはエンジン

点火に有効でしたが、電極や冷却系

統の構造が複雑な上、作動させるに

は非常に大きくて重い制御装置が必

要でした。そこで、噴射ガスがプラ

ズマである必要はあるのか、例えば

水素／酸素の燃焼ガスを噴射する

トーチイグナイタ（図2b）で代用で

きないのか、という点を検討してき

ました。

点火器は、エンジン内に熱および

活性化学種（ラジカル）※を供給する

ことで、着火反応を促進します。解

析および小型燃焼器を用いたエンジ

ン点火実験により、点火性能は点火

器に投入するエネルギー量に依存す

ること、つまり投入エネルギーさえ

十分であればトーチイグナイタもプ

ラズマジェットイグナイタと同等の

点火性能を持つこと（図3）がわか

りました。トーチイグナイタは、本

体の大きさや重さはプラズマジェッ

トイグナイタと同程度ですが、構造

が単純な上に、小さくて軽い変圧器

で作動させることができます。また、

トーチイグナイタは漏電によって作

動不良を起こす

割合がプラズマ

ジェットイグナ

イタよりもずっ

と低いため、回

数の限られた試

験の成功率を上

げることができ

ます。

これらの結果

から、角田宇宙

推進技術研究所

のラムジェット

エンジン試験設

備にて進めているエンジン試験に、

トーチイグナイタを使うことにしま

した。トーチイグナイタは単純な無

冷却構造となっていますが、30秒

（最長エンジン試験時間）の連続使用

が可能です。マッハ4およびマッハ6

の飛行条件におけるエンジン試験の

結果、トーチイグナイタはプラズマ

ジェットイグナイタと同様、十分な

点火性能を有することが確認できま

した。さらに、エンジン点火後に

トーチイグナイタを停止しても、や

はりプラズマジェットイグナイタと

同様にエンジン内燃焼が維持された

ことから、トーチイグナイタがエン

ジン点火時にのみ必要であり、将来

の長時間飛行時にも大がかりな冷却

は必要ないことがわかりました。

角田宇宙推進技術研究所

ラムジェット推進研究センター

小林　完

図2 プラズマジェットイグナイタおよびトーチイグナイタの構造

a）プラズマジェットイグナイタ
（2台必要）

b）トーチイグナイタ

（1台でプラズマジェットイグナイタ2台分に相当）

図1 点火器取り付け位置

図3 トーチイグナイタ（ ）とプラズマ

ジェットイグナイタ（ ）の点火性能比較

投入エネルギー（横軸）が大きいほど、気流温度
（縦軸）がより低くてもエンジンを点火することがで
きる。

※活性化学種：空気中の物質は通常、水素

（H2）や酸素（O2）のような分子の状態

で安定して存在しています。活性化学種

とは、物質が化学反応する過程で生じる、

水素原子（H）や酸素原子（O）、OHラ

ジカルなどの化学的に活性な原子や分子

のことです。着火反応は、ラジカルが発

生する反応→ラジカルが増殖する反応の

2段階からなっています。点火器は、熱

およびラジカルをエンジン内に供給する

ことによって最初のステップをスキップ

させ、エンジン内での着火を促進します。



旅客機に使われているジェットエンジン

は、エンジンが取込んだ空気を燃料と混合

してから燃焼し、高温高圧のジェットを噴

出することにより、推進力を得ています。

効率的に推進力を発生するためには、空気

を取入れるインテークおよびエンジン本体

を旅客機の飛行状態に適するように設計す

る必要があります。

エンジンが空気を取込む場合、空気の速

さは音より遅い亜音速である必要がありま

す。しかし、音より速い超音速で飛行する

超音速旅客機では、エンジンに流入する空

気も超音速になってしまいます。そのため、

超音速で流入してくる空気を亜音速まで減

速する「超音速インテーク」と呼ばれる装

置が必要となります。この超音速インテー

ク（図1a）の形状ですが、亜音速旅客機に

使用される亜音速用インテーク（図1b）と

は大きく異なります。亜音速用は空気の流

入口が丸く、超音速用は鋭い楔形になって

います。亜音速飛行時にはインテークに流

入する空気の速度が小さいため、より多く

の空気を取込むためには、外側から回り込

ませて空気を流入できる流入口が丸いイン

テークが有利になります。一方、超音速飛

行時には流入速度が大きくなるため、空気

は取込みやすくなるのですが、その分抵抗

も大きくなります。そのため、入口部に鋭

い楔形を持ったインテークの方が抵抗を小

さくでき、有利となります。

超音速に適合する様に設計されたイン

テークは、低速飛行中に空気を取込む際、

流れが剥がれやすく損失が大きい上、エン

ジン入口に不均一な圧力分布を生じてしま

うという問題を抱えています。エンジンの

入口には高速で回転する圧縮機があるため、

流入空気に不均一な圧力分布があると、回

転する圧縮機の翼は不規則な力を受け、こ

れが翼の振動を引き起します。この振動が

大きくなりすぎるとエンジンの運転に支障

をきたし、時にはエンジンの破壊につなが

ることがあります。また、地上でエンジン

を始動させる場合、上記の低速飛行中より

も更に空気の取込みが難しくなります。必

要な推力を出すためエンジンが要求する空

気の量より、インテークが取込むことので

きる空気の量が少なくなるため、最悪の場

合エンジンが始動できなくなるという問題

が生じます。

この様な背景から、超音速インテーク・

エンジン統合状態でのエンジン始動性を調

べるため、写真に示すような超音速イン

テークとエンジンを統合した状態での、エ

ンジン地上始動性確認試験を行いました。

この試験では、エンジンの始動時に超音速

インテークに流入する空気量と、エンジン

超音速インテーク・エンジン統合試験

（地上始動性確認試験）実施

航空推進研究センター

水野　拓哉図1 インテークとエンジン

が必要とする空気

量を合わせるため、

余分な空気を逃が

す通路（バイパス

通路）と、始動時

に付加的な空気を

取り込むための入

口（補助空気取入

れ口）を設けまし

た。また試験中は、

エンジン入口圧力

分布、エンジン振

動、排気温度等を

計測しました。試

験結果ですが、バ

写真　試験の様子

a：補助空気取入れ口全
開バイパス通路全開

b：補助空気取入れ口全
閉バイパス通路全閉

図2 インテーク出口圧力分布

a：超音速機用インテークとエンジン

b：亜音速機用インテーク

とエンジン

イパス通路、補助空気取入れ口共に全開の

場合（図2a）、ランプ側に低圧部分が現れ、

圧力差の大きい不均一な分布となりました。

一方、バイパス通路、補助空気取入れ口共

に全閉の場合（図2b）、全開の場合とは逆に

低圧部分がカウル側に現れるものの、圧力

差の小さいほぼ均一な分布となりました。

また、インテークにおける圧力損失による

排気温度の上昇、および推進力の低下が計

測されましたが、両者とも制限値内に収ま

り、エンジン回転数をフライトアイドルま

で上昇させることができました。

以上より、付加的な空気流路がなくても

エンジンの始動確保ができること、付加的

流路が空いていると、かえって超音速イン

テーク内に不均一な圧力分布ができてしま

い、この意味でエンジン運転には不都合な

点もあるということがわかりました。

今回の試験によって、超音速インテーク

とエンジンを統合した状態でのエンジンの

始動が確認でき、その始動特性が取得でき

ました。今後は、エンジンの前方に圧力分

布を発生させる装置（インレットディス

トーション装置）を設置することにより、

入口に圧力分布がある状態でのエンジン特

性等を調べていく予定です。



＝ 簡 便 な 航 空 機 設 計 解 析 ツ ー ル の 確 立 を 目 指 し て ＝

変位適合法による高精度解析ツールの開発

今後の研究方向

現在2体の供試

体に対して試験を

終了しており、今

後は残り1体の供

試体を使って試験

を行います。また、

今回の供試体は板

厚などがあまり適
写真　供試体の外観

図1 供試体の概要

▲機体内側（補強材側）から見た試験片の外観図

機体外側（外板側）から見たリベット部の拡大写真

ある程度の損傷は許容するという考え方

航空機は、十分な強度を保ちつつ重

量を軽くするために、軽量で丈夫なア

ルミ合金が主材料として使われていま

す。しかし、アルミの外板1枚では十

分な強度が保てないため、補強材を等

間隔に配置することで、強度を上げて

います。

外板と補強材をつなぐにはリベット

と呼ばれるつなぎ手を使用します。リ

ベットを使用する場合、構造に孔を開

ける必要があり、この孔の部分は周り

に比べて強度が下がってしまうため、

亀裂や破損等の生じる確率が高くなる

上に、リベットによってその損傷が隠

れてしまい、発見が遅れてしまう恐れ

があります。そのため航空機では、損

傷があったとしても、許容範囲内であ

れば支障なく飛行を行えるような設計

（損傷許容設計）手法が採られています。

そのためには構造強度の把握が必要

航空機を製造する場合、まず小さな

供試体を使って、材料の強度を調べる

試験を行います。次に、より大きな構

造部分の供試体を作って強度を調べ、

最終的には実機を使って試験を行いま

す。航空機が安全に空を飛ぶためには

これらの試験は欠かせませんが、解析

を巧く組み込めば、開発期間を短縮し、

開発費用を抑えることが可能になりま

す。

どんな解析手法が良いだろう？

航空機製造の際、広く一般に使われ

ている解析手法は、有限要素法です。

有限要素法を使えば、複雑な形状に対

して高精度の解析結果を得ることがで

きます。しかし、データの変更に時間

と手間がかかるという難点があります。

設計の初期の段階では、機体の大ま

かな形状を決めるのに変位適合法とい

う解析手法を使う

ことがあります。

これは、リベット

に加わる力のみに

着目した簡便な解

析手法で、データ

の変更が迅速、簡

単に行えるという

利点があります。

当研究所では

この解析手法に着

目し、特に大掛か

りな試験設備の必

要となる大きな構

造部分を対象に、

簡便で精度の高い

解析手法の確立を

目指して研究を進

めています。

解析を実証するためには試験が必要

航空機には、飛行時に想定される最も

大きい荷重（制限荷重）が加わった場合、

2ベイ（1ベイ＝補強材から補強材までの

距離）までなら亀裂が進展しても構わな

い、という設計基準が設けられています。

そこで、飛行時に最も大きな力がかかる

と考えられる胴体上部を想定し、供試体

を3体作製しました（図1、写真）。供試

体に、リベットの孔につながる様に亀裂

を入れ、制限荷重を繰り返し加え、亀裂

が進展する様子を

調べる亀裂進展試

験と、制限荷重を

超える荷重を加

え、破断する荷重

を調べる残存強度

試験を行いまし

た。残存強度試験

の解析および試験

結果を対比したグ

ラフを、図2に示

します。

切ではないという問題が分かったため、

新たな供試体を作製し、試験と解析を

進めていく予定です。得られた結果は、

誰もが利用できる簡便な航空機設計解

析ツールの開発につなげていきたいと

考えています。

構造材料研究センター

少路　宏和（取材協力）

吉本　周生（取材協力）

図2 残存強度試験の解析および試験結果



地球の大気はどうなってるの？

地球を取り巻く大気は、その高度

に応じて温度が様々に変化します。

この温度変化に着目すると、大気は

いくつかの層に区分できます（図）。

★対流圏

我々の住む地表面から高度約

11km。太陽によって地表面が温めら

れているため、高度が低いほど温度

が高く、高度が1km上がるごとに約

6.5℃の割合で温度が低下していきま

す。下が暖かく上が冷たいため、対

流圏の大気は名前の通り常に対流し

ています。
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『理科年表 平成15年（机上版）』

丸善株式会社

2003年8月4日（月）の未明、成層圏プラットフォーム飛行船の実現を目指し、成層圏滞空飛行試験機を茨城県の

日立港より放船しました（1ページ参照）。この試験機は高度約16.4kmの成層圏まで到達後、パラシュートを使って

降下し、無事回収されました。ところで、試験機が到達した成層圏とはどこにあるのでしょう。

飛行船を追いかけて　－その③　地球大気と飛行船－

成層圏で飛行船を飛ばすには

成層圏プラットフォーム飛行船

は、気象条件が比較的安定している

高度約2 0 kmの成層圏に滞空させる

予定です。この高度は約-55℃と大

変低温な上に、地上に比べて強い紫

外線が降り注いでいます。その上、

地上に比べて約1/20の気圧しかない

ため、過酷な環境に耐えられる軽量

な材料を使用する必要があります。

また、気象条件が比較的安定してい

るとはいえ、平均して約25m/sの風

が常時吹いているため、意図した地

点に滞空可能な効率の良い推進系の

実現も欠かせません。

成層圏プラットフォーム飛行船を

実現するためには、対流圏で飛行し

ている既存の飛行船ではなく、全く

新しい技術を備えた飛行船を開発す

る必要があります。

図　地球大気の温度による区分

地球大気はその温度変化により、地表面に近い方から順に対流圏、成層圏、中間圏、
熱圏と呼ばれています。対流圏と成層圏、成層圏と中間圏、中間圏と熱圏の境界はそ

れぞれ、対流圏界面、成層圏界面、中間圏界面と呼ばれています。

★成層圏

高度約11km～約50km。下部の温

度は - 5 5℃でほぼ一定しており、

20kmを過ぎた地点から徐々に上昇を

始め、5 0 kmで極大に達します。成

層圏には、高度25km付近にオゾン

（O3）と呼ばれる物質が多く存在し

ており（オゾン層）、地球に降り注

ぐ有害な紫外線を吸収しています。

★中間圏

高度約50km～約80km。中間圏で

は再び温度が低下し始め、高度80km

では約-100℃まで下がります。現在、

成層圏と中間圏の大気の運動はまと

まったひとつの系を成すことが分

かっており、このふたつの層を合わ

せて中層大気と呼んでいます。

★熱圏

高度約80km～約500km。熱圏で温

度は最も低くなります。しかし、そ

の後は上昇に転じ、急激に温度が上

がっていきます。主に高緯度で、冬

場によく観測されるオーロラは、こ

の層で発生しています。



第3回　宇宙ミッション研究会

宇宙ミッション研究会は、2002年

7月に宇宙科学研究所（ISAS）、宇宙

開発事業団（NASDA）および当研

究所の有志が立ち上げた研究会で

す。過去には、2002年8月と2003年

2月にそれぞれISAS、NASDA地球

観測利用研究センターで研究会が開

催され、第3回目となる今回は、7月

18日（金）に当研究所事務棟講堂で

開催されました。本研究会は、（1）

ユーザ主導の新しい宇宙ミッション

の創造を進める、（2）ミッションと

宇宙システム研究センター

中島　厚

開催報告

インフラストラクチャとの関係を明

らかにする、（3）時代や周囲条件に

応じたミッション創生法を編み出す

事等を目的に活動を行っています。

会の進め方としては、システムやイ

ンフラストラクチャよりもミッショ

ン提案を優先し、また、個人の形で

参加して自由な発表と議論、情報交

換を行う場としています。

第3回目となる今回は、研究会設

立1周年記念にあたる上に、3機関統

合を間近に控えた時期でもあり、本

研究会で提案される宇宙ミッション

の実現に深い関係があると考えられ

るNASDAの産官学連携推進室より、

「産官学連携を通じた宇宙開発利用

の拡大」という題目で講演が行われ

ました。その他にも、我が国ばかり

でなくアジア地域の環境問題に寄与

できる地球観測や気象データ利用

ミッション、新たな運用が考えられ

る準天頂衛星を利用した通信ミッ

ション等の講演が行われ、最近打ち

上げ頻度が増してきた小型衛星利用

ミッションの講演では、我が国の大

学が設計から運用まで全てを行った

CubeSatミッションの発表や新たな

小型衛星ミッションの提案が行われ

ました。また、打ち上げ用ロケット

や月面葬についての講演もあり、約

110名の参加者による活発な議論が

終日行われました。各講演内容につ

きましては、宇宙ミッション研究会

ホ ー ム ペ ー ジ

（http://atrex.isas.ac.jp/space_mission/in

dex.html）に掲載する予定です。

会場風景

2003年7月にサンディエゴで開催

された複合材料に関する国際会議、

ICCM (International Conference on

Composite Materials)-14において、4

年先のICCM-16の開催地誘致を日本

と韓国が競いました。この結果、

2 0 0 7年7月8～13日に、京都国際会

館（京都市）において、約30年の伝

統を持つICCMが日本複合材料学会

の主催の下に行われることが決定し、

当研究所先進複合材評価技術開発セ

ンター長、石川隆司が会議全体の運

営を行うGeneral Chairmanに指名さ

複合材料国際会議の日本開催が決定

れました。ICCMの日本での開催は、

1982年のICCM-4以来ですので、実

に四半世紀ぶりとなります。

複合材料の会議ですので、もとも

と航空宇宙分野との縁は強く、国に

より多少異なりますが参加者の約半

数が航空宇宙分野の複合材関係者で

す。米国ですと60～70％が航空宇宙

関係者です。

今回の誘致の成功は、日本が複合

材料で世界をリードしていることが

よく認識されていることと、その中

でも当センターが実質的なCOEの役

割を果たしていることが認知された

結果によることが大きいと考えられ

ます。

ICCM-16の京都開催が決まり

答礼挨拶に立つ石川センター長


