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空力性能向上に向けた TSTO型宇宙往還機の母機形状の設計手法に関する研究 

Study on Design Method of TSTO Booster Configuration  
for Improving Aerodynamic Performance 
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Configurations of TSTO (Two Stage to Orbit) spaceplane for the reduction of shock-wave interaction have been studied. 

In previous studies, the Waverider configuration having triangle upper surface was applied for TSTO booster, showing 

reduction of shock-wave interaction and increase of aerodynamic performance in wind tunnel test and CFD analysis. In 

this study, to maximize three performance factors of TSTO booster, i.e., reduction of shock-wave interaction, 

aerodynamic performance, and volumetric efficiency, the systematic design method incorporating the optimization 

method is established and conducted. The optimized Waverider configuration shows aerodynamic performance and 

volumetric efficiency higher than those of previous models. 

 

１．序論 

再使用型の宇宙往還システムの一つとして，TSTO（Two Stage to 

Orbit）型宇宙往還システムが提案されている 1)．これは極超音速領

域まで加速する役割を持つBoosterと，宇宙を往還する役割を持つ

Orbiterの二段からなるシステムである． 

TSTO 型宇宙往還システムの実現にあたり，解決すべき問題の一

つに衝撃波干渉がある．一般的に Boosterと Orbiter の分離は超音

速・極超音速領域で行われるため，各機体から発生する衝撃波が

両者間で干渉し，機体の損傷や姿勢不安定の発生を招く．この衝

撃波干渉の低減は，TSTO 型宇宙往還システム実現のために重要

な課題である．先行研究 2)-4)から，Boosterの上面形状が三角形であ

るときに衝撃波干渉が最も小さいことがわかっている．また，

TSTO 型宇宙往還機の Booster は超音速・極超音速領域で高い空

力性能を要求される．超音速・極超音速領域では亜音速領域と比

較して揚力を効率よく得ることが難しく，機体形状を工夫する必

要がある．加えて極超音速機として適する機体形状であるために，

内部容積効率が良い機体形状が求められる． 

以上を踏まえ，本研究は超音速領域で高い空力性能を得られる 

Waverider形状をBoosterとして利用し，以下の 2 点を目的とする． 

(1) 最適化手法を導入し，機体設計を効率化させる．また，衝撃波

干渉低減効果，空力性能，内部容積効率を向上させた機体形状を

求めるための体系的な設計手法を確立する． 

(2) 数値解析を行い，設計手法内の簡易的な空力性能評価の妥当性

を示す．また，最適化した機体形状周りの流れ場や空力性能につ

いて解析を行う． 

 

２．設計手法 

２．１．Waverider形状 

 一般的な航空機形状は，超音速領域で造波抵抗が生じるため，

亜音速領域より空力性能が低下する．従来の形状は超音速領域で

高い空力性能を得るのが難しいため，Waverider形状が考案された． 

 Waverider形状は，機体上面は主流に対して平行，下面は超音速

流中に置いた任意形状の物体周りの衝撃波背後の流線を形状とし

て用いることで，前縁部に衝撃波が付着し，衝撃波背後の高圧流

を機体下面に保持することができる．よって，効率よく圧縮揚力

を得ることができ，かつ低い造波抵抗を実現することが可能とな

るため，超音速領域においても高い空力性能を得ることができる．

先行研究 5)-6)では空力性能や内部容積効率向上を目的として，円錐

や von Karman Ogive形状から派生したWaverider形状が用いられ

た． 

 

２．２．Waverider形状パラメータ 

 本研究では，最適化手法を用いた機体設計を行うため，Waverider

を幾つかのパラメータによって一意に決定する．計算コストの都

合上，流れ場に関するパラメータは固定し，形状に関するパラメ

ータを変数とする． 

 先行研究 2)-4)から，Booster の上面形状が三角形であるときに衝

撃波干渉が最も小さいことがわかっている．そのため，三角形状

をベースとして，空力性能向上を狙うため翼端に行くにつれ広が

る形状を提案する．本研究では上面形状の曲線としてクロソイド

曲線を使用し，形状パラメータを上面の曲率係数c，上面の開き角

𝜃，衝撃波派生物体の中心からの距離𝑟𝑐と定義する． 

 

２．３．設計フロー 

 機体設計の効率化のため，最適化手法を用いて機体設計を行う．

アルゴリズムはNSGA-IIを用い，目的関数は揚抗比𝐿/𝐷と内部容

積効率𝑉2/3/𝐴とする．形状パラメータから Waverider 形状の点列

を算出し，点列から目的関数を簡易的に算出する．揚抗比は，

Waverider形状の下面形状に用いる流線から圧力を算出し，総和を

計算することにより求めた．内部容積効率は，点列から機体をセ

ルに分割し求めた． 
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Fig. 1  Design flowchart. 

 

３．計算条件 

３．１．設計に用いる流れ場 

先行研究 5)-6)では空力性能や内部容積効率向上を目的として，円

錐や von Karman Ogive形状を衝撃波派生物体としてWaverider形

状が作成された 5)-6)．本研究では目的関数である揚抗比と内部容積

効率を最大化する目的があるため，先行研究と同様に円錐と von 

Karman Ogive形状を衝撃波派生物体とした． 

ここで，von Karman Ogive形状 7)とは，迎角 0 度の超音速流れ

の下で圧力抵抗が最小となるような回転体の一つである．長さ L

と回転半径Rを与えることで，そのパラメータが取り得る最小の

圧力抵抗を持つ．von Karmna Ogive 形状を表すパラメータ式と図

を式(1)とFig. 2に示す 8)． 

{
 
 

 
 𝑥 =

𝐿(1 − cos Θ)

2

𝑟 =
𝑅

√𝜋
√Θ −

sin 2Θ

2
 (0 ≤ Θ ≤ 𝜋)

 (1) 

 

 

Fig. 2  von Karman Ogive configuration. 

  

設計に用いる流れ場の緒元をTable. 1に示す． 

Table. 1  Flow conditions. 

衝撃波派生物体 円錐 von Karman Ogive 

マッハ数 𝑀 4 

全圧 𝑝0 [kPa] 510 

全温 𝑇0 [K] 300 

衝撃波派生物体 

長さ 𝐿 [mm] 

450 400 

半頂角 Θ [deg] 16 11,12,13,14,15,16 
 

３．２．最適化手法 

 本研究では，Waverider形状の空力性能と内部容積効率の最大化

や，設計の体系化かつ計算の効率化を図るため，最適化手法を用

いている．計算にはPythonのフレームワークであるPlatypusを使

用し，アルゴリズムは NSGA-II を用いた．最適化計算の条件を

Table. 2に示す． 

Table. 2  Optimization conditions. 

アルゴリズム NSGA-II 

個体数 100 

世代数 1000 

パラメータレンジ  

- 曲率係数 𝑐 0-0.01 

- 開き角 𝜃 [deg] 10-80 

- 衝撃波派生物体中心 

からの距離 𝑟𝑐 [mm] 

30-𝑅𝑠𝑤 

(𝑅𝑠𝑤:base面の衝撃波半径) 

目的関数 
揚抗比 𝐿/𝐷 

内部容積効率 𝑉2/3/𝐴 
 

 

４．結果 

 各流れ場について最適化計算を行い，先行研究 5)-6)で用いられた

Waverider B,Cモデルと揚抗比・内部容積効率の比較を行った．Fig. 

3に最適化計算の結果を示す． 

 
Fig. 3  Optimization results about each flow field. 

Fig. 3 から，流れ場に応じてパレートフロントが変化しており，

von Karman Ogive形状でΘ = 16[deg]の場合に，円錐の場合と比べ

て優れた解が存在していることがわかる．von Karman Ogive 形状

でΘ = 16[deg]の流れ場において、パレートフロントの内1つの形

状をWaverider Dモデルとする．Waverider B,Cモデルと揚抗比・内

部容積効率について比較してFig. 4に示す． 

  

Fig. 4  Comparison of performance with previous and new models. 
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揚抗比については Waverider C と比較して 50％増加，内部容積

効率についてはWaverider Bと比較して4％増加した．Waverider D

モデルの形状と緒元をFig. 5およびTable. 3に示す． 

 
Fig. 5  Waverider D model. 

 

Table. 3  Parameters of Waverider D model. 

曲率係数 𝑐 5.24×10-5 

開き角 𝜃 [deg] 38.09 

衝撃波派生物体中心からの距離𝑟𝑐 [mm] 34.73 

揚抗比 𝐿/𝐷 5.36 

内部容積効率 𝑉2/3/𝐴 0.0937 
 

 

６．考察 

最適化計算の結果について考察を行う．Fig. 3から，衝撃波派生

物体を円錐として Waverider 形状を設計するより，von Karman 

Ogive形状を用いた方が空力性能・内部容積効率の良い機体を設計

することができた．これは，Fig. 3において，円錐の場合のパレー

トフロントよりも，von Karman Ogive 形状の場合のパレートフロ

ントが右上にあることから明らかである．また，形状パラメータ

を変化させるよりも流れ場のパラメータを変化させた方がパレー

トフロントの変化が大きいと考えられる． 

 最適解のパラメータの傾向について考察する．形状パラメータ

について，最適解は曲率係数cが 0 に近い値が多い傾向にあった．

そのため，翼端に行くにつれて広がる形状は，パレートフロント

を右上に近づけることに寄与していないことがわかった．これは，

翼端に行くにつれて形状が広がることで揚抗比は増加するが，そ 

の分機体の体積を確保し難くなることが原因であると考えられる．

流れ場のパラメータについて，衝撃波派生物体の半頂角は

Waverider形状下面に用いる流線に寄与する．そのため，半頂角が

小さいほど機体が細長くなり揚抗比が増加，大きいほど機体厚さ

が増え内部容積効率が増加する．また，衝撃波派生物体の流れ場

での特性（抵抗の大小等）は，その周りの流線を用いるWaverider

形状の空力特性に大きく寄与していると考えられる． 

 

７．今後の予定 

 今後の予定として，以下が挙げられる． 

(1) 作成したWaverider Dモデルを用いて数値解析を行い，周り

の流れ場についての考察や詳細な空力特性を把握する．また，

Orbiter結合形態で衝撃波干渉低減効果を有することを示す． 

(2) 最適化手法内で簡易的に目的関数を算出しているプログラ

ムの妥当性を証明する．その際，数パターンの任意の

Waverider形状で検証を行う． 
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