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Aerodynamic characteristics of reusable observation vehicle are computationally investigated under subsonic and 

supersonic flows using the RANS (Reynolds-Averaged Navier-Stokes) simulations. The initial investigation for the 

concept design is done with the light optimization using the light CFD. The results show that the simulations using 

coarse grid estimate the axial force coefficient and the lift to drag ratio accurately except some cases. The results 

indicate the correlation between the supersonic lift to drag ratio during the return, the subsonic lift to drag during the 

return and the axial force coefficient during the launch. The results show the correlation between the kink angle of the 

design variable and the rear angle of the design variable. The required knowledge for the concept design in the near 

future is obtained. 

 

１． 緒言 

将来の宇宙輸送システムの1つの形態として、垂直離着陸型再

使用ロケットシステムが考えられている．このシステムは大規模

な地上設備の必要がないこと、地上での効率的な運用が期待でき

ることなどの点において、他の将来宇宙輸送システムに比べ有利

であると考えられており，宇宙航空研究開発機構宇宙科学研究本

部(ISAS/JAXA)ではFig.1に示すような小型の再使用ロケット実験

機 (Reusable Vehicle Testing) を製作し，離着陸実験を行ってきた．

このように，現在 ISAS では気象観測などを目的とした高度 120 

[km]以上まで上昇可能な再使用観測ロケットシステムの研究開発

が行われている． 

 

 
Fig.1 Reusable Vehicle Testing 

 

この再使用観測ロケットシステムの設計においては，上昇時の

空力抵抗を最小化することのほかに，安全確保のため帰還時に30 

[km]以上のダウンレンジ (安全飛行距離) を確保することが要求

されており，再使用観測ロケットの打ち上げ・帰還を想定した実

際の飛行経路の抵抗・ダウンレンジ等の見積もりが行われてきた
(1)．しかしながら，Fig.2 に示すようなノーズエントリ・ベースラ

ンディング方式を用いても，現在検討されている機体サイズ・形

状では到達高度 120[km]を達成することは難しいとされ，機体の

サイズが変更された機体形状について風洞試験や空力解析が行わ

れてきた．しかしながら，これまでの形状検討は試行錯誤的なも

のであり，各形状パラメータが到達高度やダウンレンジなどの設

計目的に与える影響についてはよくわかっていない． 

よって，本研究では再使用観測ロケットの形状を最適化するた

めの知見を得るために，CFDを利用して様々な機体形状の空力特

性を把握し，設計パラメータが設計目的に与える影響などの設計

最適化のために有益な知見を得る事を目的とする． 
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Fig.2 Nose-entry base-landing 

 

２．設計問題の定式化 

本設計問題の重要な目的は，到達高度に大きな影響を与える打

ち上げフェーズでの最大動圧時の抵抗最小化，ダウンレンジに大

きな影響を与える帰還フェーズ時のマッハ数 0.8 での最大揚抗比

の最大化である．また，亜音速での空力特性と超音速での空力特

性には大きな違いがあると考えられるため，帰還フェーズ中の超

音速飛行時の最大揚抗比の最大化も考慮する．さらに機器搭載性

を考慮するため機体体積の最大化も目的とする．このことから目
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的関数は下記のように定義する． 

 

目的関数１：マッハ数2.0，迎角０度，時の抵抗（最小化） 

目的関数２：マッハ数0.8において，各形状における最大揚の 

比の最大化 

目的関数３：マッハ数2.0において，各形状における最大揚抗 

比の最大化 

目的関数４：機体体積（最大化） 

 

ここで，超音速では3点，亜音速では 4点の迎角での揚抗比を

計算し，最小二乗法を用いてそれぞれの機体の最大揚抗比を算出

した． 流れ場の条件を表１に示す．ここで，迎角の定義は Fig.3

に示すとおり，機軸と一様流のなす角とし，ノーズ側からの気流

を迎角 0 [deg.]とした． 

 

Table 1: Flow conditions. 

 

Ascent 

Descent 

Mach number 

2.0 

2.0  

0.8 

Angle of Attack 

0 [deg.] 

10,25,40 [deg.] 

10,25,40,55 [deg.] 

 

M∞

0 [deg.]

90 [deg.]

CL CD

CA

AOA

 

Fig.3 Definition of the angle of attack and the aerodynamic force 

 

ベース径，機体全長は現在 JAXAで検討されている再使用観測

ロケット形状と同じサイズ（ベース径 3 [m]，機体全長 10 [m]）と

する．細長比は 3.33 である．機体形状は軸対称形状とする．過去の

研究(2)を参考に，設計変数は Fig.4 に示す機体キンク部の角度θkin,

と機体後方の機体中心軸に対する角度θrとし，機体キンク部の座

標を移動させることで機体形状を変化させる． 

 

1.0

3.33

rf:0.043

rs:0.057

R:3.0

θrθkin

 

Fig.4 Configuration of the body 

 

２． 数値解法 

（１）設計探査法 

 本設計問題では設計変数の数が少なく２つであるため，グリッ

ドサーチをおこなう．探査領域をFig.5に示す． 

 

 

 
Fig.5 Exploration area 

 

（２）流体計算法 

基礎方程式は 3 次元Favre 平均Navier-Stokes 方程式を用いた．

対流項の離散化には 3 次精度 MUSCL 法(3)により高次精度化した

SLAU(4)を用い，粘性項の離散化には 2 次精度中心差分を用いた．

時間積分には1次精度ADI-SGS陰解法を用いた．乱流モデルには

Degani & Shiffによる修正(5)を施したBaldwin-Lomaxモデル(6)を用

いた．ここで使われている手法は，Fujimoto ら(7)の研究により初

期設計段階で必要なレベルの信頼性が確認されている． 

Fig.6に本研究で用いた格子を示す．計算格子は機体形状の半裁

を対象とし，O-Oトポロジーで，主流方向に100点，周方向に 53

点，壁面から外側の境界までを93点とり，合計約50万点とした．

この格子数で得られる空力性能値の信頼性については，過去の研

究(7)で議論を行っている．外部境界の広さはを機体全長を1とし

たときの 20倍をとった．代表面積は機体のベース面積とした．本

解析で使用した一様流条件は機体のベース直径を基準長さとし，

レイノルズ数は1.0×107とした． 

 

20L

20L

  
(a) Entire view of the grid (b) Close-up view of the grid 

Fig.6 Computational Grid 

 

４．結果 

（１）空力特性についての考察 

全ケースのCFD解析から得られた結果をFig.7,8,9に示す．Fig.7

から，超音速上昇時の抵抗の最小化と超音速帰還時の最大揚抗比

の最大化にはつよいトレードオフはなく，一般に超音速上昇時の

抵抗が小さい機体は帰還時（超音速）の最大揚抗比も大きいこと

が分かる．これは，機体前方の円錐部の半頂角が小さく造波抵抗

を抑えることで，全体の抵抗が小さくなり揚抗比が大きくなった

からである． 

一方，Fig.8をみると超音速上昇時の抵抗最小化と亜音速帰還時

の最大揚抗比最大化の間にはトレードオフがあることがわかる． 

また，Fig.9をみると超音速帰還時の最大揚抗比最大化と亜音速

帰化時の最大揚抗比最大化の間にはトレードオフがあることがわ

かる． 

また，Fig.7,8,9に示されている揚抗比最大の機体を比較すると，

超音速のケースでは三角錐に近い機体形状となったが，亜音速の

Case1 Case2

Case3 Case4 Case5 Case6

Case7 Case8 Case9 Case10

Case11 Case12 Case13
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ケースでは三角錐と円柱を組み合わせた機体形状となっているこ

とがわかる．  
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Fig.7 Supersonic lift-drag ratio during the return  

and Axial coefficient of the launch 
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Fig.8 Subsonic lift-drag ratio during the return  

and Axial coefficient of the launch 

 

L/D (0.8)L/D (Mach=0.8) during the return

L
/D

(M
a
c
h

=
2

.0
) 

d
u

ri
n

g
 t

h
e
 r

e
tu

rn

Maximum L/D 

(Mach=0.8)

Maximum L/D 

(Mach=2.0)

 
Fig.9 Subsonic lift-drag ratio during the return and  

Supersonic lift-drag ratio during the return 

 

 

（２）流れ場の考察 

(a) 打ち上げ時の流れ場の考察 

 Fig.10 に４つの機体形状の打ち上げ時の時間平均の流れ場を示

す．Fig.10(a)と(b)は打ち上げ時抵抗が小さい２つの機体形状まわ

りの流れ場を示し，Fig.10(c)と(d)には打ち上げ時抵抗が大きい２

つの機体形状まわりの流れ場を示す．図に示しているのは表面圧

力分布と半裁面マッハ数分布である．  

超音速で迎角のない条件では，抵抗の大きい機体は機体前方の

円錐部の半頂角が大きく機体キンク部の角度 θkinが 180[deg.]から

離れた機体となり，抵抗が小さい機体は半頂角が小さく機体キン

ク部の角度 θkinが 180[deg.]に近い三角錐のような形状となった．

これは半頂角が大きく機体キンク部の角度 θkinが 180[deg.]から離

れた機体は造波抵抗が大きくなることが大きな原因であると考え

られる．  

 

  
(a) 打ち上げ時抵抗が 

最小の機体A 

(b) 打ち上げ時抵抗が 

小さい機体B 

  

  
(c) 打ち上げ時抵抗が 

大きい機体C 

(d) 打ち上げ時抵抗が 

最大の機体D 

Pressu rePressu rePressu rePressu re

Mach  Nu m b e rMach  Nu m b e rMach  Nu m b e rMach  Nu m b e r

0 . 10 . 10 . 10 . 1 3 . 03 . 03 . 03 . 0

0 . 00 . 00 . 00 . 0 2 . 32 . 32 . 32 . 3
 

Fig.10 Surface pressure distributions and space Mach number distributions 

 at M∞=2.0, AOA=0 [deg.] during the launch 

 

(b) 帰還時（超音速）の流れ場の考察 

 Fig.11 に４つの機体形状の帰還時（超音速）の時間平均の流

れ場を示す．図にあるのは表面圧力分布および表面流線と半裁面

マッハ数分布である．全ての設計について迎角 10,25,40[deg.]の揚

抗比を比較すると，25[deg.]で最大になったことから迎角 25[deg]

の流れ場を示す．ただしここでの揚抗比は，最小二乗法を用いて

補間を行った最大揚抗比とは異なるものである．Fig.11(a)と(b)は

超音速帰還時の最大揚抗比が大きい２つの機体EおよびF周りの

流れ場を，Fig.11(c)と(d)には超音速帰還時の最大揚抗比が小さい

機体GおよびH周りの流れ場を示す．この図から，超音速帰還時

最大揚抗比を大きくするためには半頂角を小さくし機体キンク部

の角度 θkinを 180[deg.]に近づけ造波抵抗を抑えることが大切であ



第 23回数値流体力学シンポジウム 
B5-3 

Copyright © 2009 by JSFM 4

ることが分かる． 

 

  
(a) 超音速帰還時最大揚抗比が 

最大の機体E 

(b) 超音速帰還時最大揚抗比が 

大きい機体F 

  

  
(c) 超音速帰還時最大揚抗比が 

小さい機体G 

(d) 超音速帰還時最大揚抗比が 

最小の機体H 

Pressu rePressu rePressu rePressu re

Ma ch  N u m b e rMa ch  N u m b e rMa ch  N u m b e rMa ch  N u m b e r

0 . 10 . 10 . 10 . 1 3 . 03 . 03 . 03 . 0

0 . 00 . 00 . 00 . 0 3 . 03 . 03 . 03 . 0
 

Fig.11 Surface pressure distributions, streamlines and space Mach number 

 distributions at M∞=2.0, AOA = 25[deg.] during the return 

 

(c) 帰還時（亜音速）の流れ場の考察 

Fig.12 に４つの機体形状の帰還時（亜音速）の時間平均の流れ

場を示す．図にあるのは表面圧力分布および表面流線と半裁面マ

ッハ数分布である．これらの機体に関しては，迎角 25[deg.]の揚

抗比が最も大きくなったため，迎角 25[deg.]の流れ場を示す．亜

音速帰還時最大揚抗比が大きい形状周りの流れ場をFig.12(a)と(b)

に，小さい形状周りの流れ場をFig.12(c)と(d)に示す．亜音速帰還

時最大揚抗比が大きい機体は半頂角が大きい機体となった．これ

は超音速帰還時最大揚抗比の最大化とは全く逆の傾向である．亜

音速飛行時の全抵抗には，造波抵抗が寄与せず，機体表面積にほ

ぼ比例する粘性抵抗も本設計問題ではほぼ一定であることから機

体ベース部の循環領域が作り出す圧力抵抗が大きく寄与すると考

えられるがこれらの機体のベース圧力はほぼ一定である．このこ

とから亜音速帰還時最大揚抗比の大きな機体は揚力を稼ぐことで

最大揚抗比を大きくしており，その結果，半頂角が大きくなるも

のと考えられる． 

 

（３）設計変数の効果に関する考察 

 Fig.13 に打ち上げ時抵抗と機体キンク部の角度 θkinの関係を,，

Fig.14 に打ち上げ時抵抗と機体後方の機体中心軸に対する角度 θr 

の関係を示す．これらの図から，打ち上げ時抵抗は機体後方の機

体中心軸に対する角度 θrとの関係より，機体キンク部の角度 θkin

に強い関係があることが分かる．また，打ち上げ時抵抗が最小に

なる機体はキンクがない形状（機体キンク角度 θkinが 180[deg.]）

ではなく，175[deg.]付近キンクを持つ機体であることが分かった．

一般的には三角錐のような機体の抵抗が最も小さくなると考えら

れるが，本研究ではそれとは異なる結果となったのはとても興味

深く，今後さらなる考察が必要である． 

一方で，機体キンク角度 θkinが 165[deg.]の機体でも打ち上げ時

の抵抗が小さい機体が存在することが分かった．Fig.13 に示すよ

うに，三角錐の機体を体積 1.0 とすると，打ち上げ時抵抗最小の

機体の機体体積は 1.12，機体キンク角度 θkinが 165[deg.]の機体の

機体体積は 1.28 であり，機器搭載性の面で機体キンク角度 θkinが

165[deg.]の機体のほうが優れている．今後，この機体の特性につ

いても検討を行っていくは設計上有意義であろう． 

 

  
(a) 亜音速帰還時最大揚抗比が 

最大の機体 I 

(b) 亜音速帰還時最大揚抗比が 

大きい機体 J 

  

  
(c) 亜音速帰還時最大揚抗比が 

小さい機体K 

(d) 亜音速帰還時最大揚抗比が 

最小の機体L 

Pressu rePressu rePressu rePressu re

M a ch  Nu m b e rM a ch  Nu m b e rM a ch  Nu m b e rM a ch  Nu m b e r

0 . 60 . 60 . 60 . 6 1 . 11 . 11 . 11 . 1

0 . 00 . 00 . 00 . 0 1 . 31 . 31 . 31 . 3
 

Fig.12 Surface pressure distributions, streamlines and space Mach number 

 distributions at M∞=0.8, AOA = 25[deg.] during the return 

 

CA

Volume : 1.0 Volume : 1.12

Volume : 1.28
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CA (Mach=2.0) during the launch
 

Fig.13 Axial coefficient of the launch and Kink angle 
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Fig.14Axial coefficient of the launch and Rear angle 

 

Fig.15 に目的関数の超音速帰還時の最大揚抗比と機体キンク角

度 θkinの関係を示し，Fig.16に目的関数の超音速帰還時の最大揚抗

比と機体後方の機体中心軸に対する角度 θrの関係を示す． 

機体キンク角度 θkin との関係について，図に示す機体のように

機体キンク角度 θkinを 168[deg.]付近に設定しても超音速帰還時の

最大揚抗比がある一定の値に決まらない．一方，機体後方の機体

中心軸に対する角度 θrとの関係では，機体キンク角度 θkinに比べ

て超音速帰還時の最大揚抗比がある一定の値に決まるため，こち

らの設計変数の方が超音速帰還時の最大揚抗比に効いていると考

えられる． 

また，機体後方の機体中心軸に対する角度 θrと超音速帰還時の

最大揚抗比の特徴として，0[deg.]の機体から超音速帰還時の最大

揚抗比を上げていくと，4[deg.]から 7[deg.]の範囲で最大となる．

その後，超音速帰還時の最大揚抗比の減少と共に機体後方の機体

中心軸に対する角度θrが増加する．このことから，機体後方の機

体中心軸に対する角度θrを4[deg.]から7[deg.]の範囲内に設定する

ことで帰還時の超音速のケースの揚抗比を高く保てることがわか

る． 

Fig.15,16 に三角錐形状の機体体積を 1.0 としたときの，機体後

方の機体中心軸に対する角度θrが4[deg.]の機体と7[deg.]の機体の

機体体積を示す．超音速帰還時の最大揚抗比が同じような機体で

も，機体体積では 1.20 と 1.57 のように 30%も大きくできること

が分かる． 

L/D (2.0)L/D (Mach=2.0) during the return

θ
ki

n

Volume : 1.20

Volume : 1.57θ
ki

n

 
Fig.15 Supersonic lift-drag ratio during the return and Kink angle 
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Fig.16 Supersonic lift-drag ratio during the return and Rear angle 

 

Fig.17 には亜音速帰還時の最大揚抗比と機体キンク角度 θkin と

の関係を示し，Fig.18 には亜音速帰還時の最大揚抗比と機体後方

の機体中心軸に対する角度θrとの関係を示す． 

さきほどの結果と同様に，機体キンク角度 θkin と機体後方の機

体中心軸に対する角度θrを比較すると，機体後方の機体中心軸に

対する角度θrが決まると亜音速帰還時の最大揚抗比が決まりやす

いため，こちらの設計変数の方が亜音速帰還時の最大揚抗比に効

いていると考えられる． 

機体後方の機体中心軸に対する角度θrと亜音速帰還時の最大揚

抗比の特徴として，超音速帰還時の揚抗比との関係と異なり，機

体後方の機体中心軸に対する角度θrが0[deg.]の機体が亜音速帰還

時の最大揚抗比を最大にし，機体後方の機体中心軸に対する角度

θrを 0[deg.]より上げていくと亜音速帰還時の最大揚抗比は減少す

ることがわかった．また，機体後方の機体中心軸に対する角度 θr

を0[deg.]に設定することで帰還時の亜音速での最大揚抗比を最大

にできるが，機体後方の機体中心軸に対する角度 θrが 0[deg.]の機

体でも亜音速帰還時の最大揚抗比が小さい機体が存在するので，

注意が必要であることもわかった． 
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Fig.17 Subsonic lift-drag ratio during the return 

and Kink angle 
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Fig.18 Subsonic lift-drag ratio during the return 

and Rear angle 

 

 

５．結言 

本研究では， 現在 JAXA で考えられている再使用観測ロケッ

トのベース径・全長を固定し，CFDを用いて，打ち上げフェーズ

での超音速飛行時の抵抗最小化，帰還フェーズでの超音速飛行時

の最大揚抗比の最大化，帰還フェーズでの亜音速飛行時の最大揚

抗比の最大化，機体体積の最大化を目的とした形状の多目的設計

探査を行った． 

これらの結果から，打ち上げフェーズでの超音速飛行時の抵抗

最小化および帰還フェーズでの超音速飛行時の最大揚抗比の最大

化の間にはつよいトレードオフは存在せず，キンク角度が１８０

度に近い，半頂角が小さい機体が優れていることが分かった．た

だし，これら二つの目的関数を最大にする機体はキンク角度が１

８０にはならない（１７５度）． 

また，打ち上げフェーズでの超音速飛行時の抵抗最小化もしく

は帰還フェーズでの超音速飛行時の最大揚抗比の最大化と帰還フ

ェーズでの亜音速飛行時の最大揚抗比の最大化の間にはトレード

オフの関係があることが分かった．これは亜音速時には抵抗は機

体形状にはそれほど依存しないため揚力を稼ぐことで揚抗比を大

きくする必要があるからである． 

設計変数について，打ち上げ時抵抗は機体キンク部の角度 θkin

に強い関係があることが分かった．帰還時超音速の揚抗比と帰還

時亜音速の揚抗比は機体後方の機体中心軸に対する角度θrに強い

関係があることが分かった． 
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