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The objective of this research is to investigate how much the aerodynamic coefficients are affected by changing the 

head shape between blunt and sharp, focusing on morphing techniques where each part of the fuselage deforms at any 

time during flight. The calculation model is based on what was used in our previous wind tunnel test. We also 

investigated the effect of a main wing equipped with elevon(aileron+elevator) on the aerodynamic coefficients. The 

obtained results were compared with the corresponding experimental data [Kawazu, Y.: Aso, S.: Tani, Y. master’s 

thesis (2019)].This research does not consider how to install the morphing mechanism. 

 

１．研究背景 

 宇宙への繰り返し大量輸送を必要とする大規模な宇宙開発を行

うためには，高い安全性や信頼性，経済性を有する将来型宇宙往

還システムとして，完全再使用型宇宙往還機の開発が必須である．

スペースシャトルのような部分的再使用型宇宙往還システムの研

究開発には莫大な費用がかかり，開発の妨げになっている(1)．し

かし，使い捨てロケットのような使い捨てシステムはコストの削

減に限界があり，分離パーツがデブリ化する危険性もある．その

ような観点から，完全再使用型宇宙往還機こそ将来必要とされる

宇宙輸送システムといえる． 

 再使用型宇宙往還機にとって揚抗比 L/D や揚力係数CL といっ

た空力係数は重要なパラメータである．L/D が増加すれば，その

分着陸可能範囲を拡大することができる．また，CLが増加すれば，

着陸速度を下げることができ，着陸時の安全性が向上する．それ

により，必要な滑走路長が短くなり，利用できる滑走路・空港の

選択肢を広げることができる．宇宙往還機の空力特性はその機体

形状，マッハ数，飛行高度等の飛行条件に依存するが，宇宙往還

機は再突入から着陸まで様々な飛行条件を経験するため，その過

程において常に高い空力特性を有する単一の機体形状を設計する

のは難しい．そこで，我々は飛行領域に応じて機体の形状を変化

させるモーフィング機能を備えた宇宙往還機を提案し，有効性を

示すための研究を行っている． 

 先行研究において，塩見ら(2)によってモーフィング宇宙往還機

の形状に適する形状として，三角形状が提唱され，着陸可能領域，

つまりダウンレンジ・クロスレンジの拡大が示唆された．また，

河津ら(3)によって翼の前後位置や翼形状を変更した際のトリム時

の空力性能が風洞試験によって計測され，各形状において最大揚

抗比をとる迎角とマッハ数の関係より，最適なモーフィングシー

ケンスが提案された．しかし，風洞試験で測定した飛行条件は0.3

（AoA=0，15），0.9（AoA=0，15），1.3（AoA=0，15），4.0（AoA=0）

の場合のみで十分なデータ数を取得できていなかったため，空力

特性の一部はこれまでの結果に基づく補間法によって求めた値を

使用していた．今回は，その結果を数値シミュレーションによっ

て補完した．さらに，より高い空力性能を得るために機体の頭部

形状を変更することで，さらなる空力性能の向上が可能な機体形

状を模索し，その形状に対して数値シミュレーションを行った． 

 

２．乱流モデル(4)・流体方程式移流項(4)・時間積分法 

 本研究では，JAXA が開発した高効率計算が可能な汎用圧縮性

流体解析ソルバ FaSTAR(5)を用いた．以下では，本研究で用いて

いるRANS(Reynolds-Averaged Navier-Stokes)のSA(Spalart-Allmaras)

モデルの概要を説明する．モデルは次式で表される1方程式モデ

ルであり，FaSTARでは，オリジナルのモデルから𝑓𝑡2の項を省略

したSA-noft2を採用する． 

𝜕𝜌𝑣̂

𝜕𝑡
+
𝜕𝜌𝑢𝑗𝑣̂

𝜕𝑥𝑗
= 𝜌𝐶𝑏1𝑆̂𝑣̂ −

𝑀∞

𝑅𝑒∞
𝐶𝑤1𝑓𝑤 (

𝑣̂

𝑑
)
2

 

+
𝑀∞

𝑅𝑒∞

𝜌

𝜎
[
𝜕

𝜕𝑥𝑗
((𝑣 + 𝑣̂)

𝜕𝑣̂

𝜕𝑥𝑗
) + 𝐶𝑏2

𝜕𝑣̂

𝜕𝑥𝑖

𝜕𝑣̂

𝜕𝑥𝑖
]  (1) 

 

この式で計算された𝑣̂を用いて，乱流粘性係数が以下のように求

まる． 

𝜇ｔ = 𝜌𝑣̂ｆ
𝑣1
,ｆ

𝑣1
=

𝛼3

𝛼3+𝐶𝑣1
3 , 𝛼 = 1 −

𝛼

1+𝛼𝑓𝑣1
    (2) 

ここで， 

𝑆̂ = Ω +
𝑀∞

𝑅𝑒∞

𝑣̂

𝜅2𝑑2
𝑓𝑣2, Ω = |𝒓𝒐𝒕𝒖⃗⃗ |,ｆ𝑣2

= 1 −
𝛼

1 + 𝛼ｆ
𝑣1

 

𝑓𝑤 = 𝑟𝑠𝑤g [
1 + 𝐶𝑤3

6

𝑔6 + 𝐶𝑤3
6 ]

1 6⁄

+ (1 − 𝑟𝑠𝑤)(1 + 𝐶𝑤3
6 )1 6⁄  

g = 𝑟𝑠𝑤{𝑟 + 𝐶𝑤2(𝑟
6 − 𝑟)}, 𝑟 =

𝑣̂

𝑚𝑎𝑥(𝑆̂𝜅2𝑑2 , 𝜀)
 

𝑟𝑠𝑤 =
1

2
− 𝑠𝑖𝑔𝑛 (

1

2
, 𝑟 − 4) 

𝐶𝑏1 = 0.1355, 𝐶𝑏2 = 0.622, 𝜎 = 2 3⁄ , 𝜅 = 0.41 

𝐶𝑤2 = 0.3, 𝐶𝑤3 = 2, 𝐶𝑣1 = 7.1, 𝐶𝑤1 =
𝐶𝑏1
𝜅2

+
1 + 𝐶𝑏2
𝜎

 

 

であり，FaSTAR では消滅項の𝑓𝑤に対して JTAS による修正を施

している． 
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そして，基礎方程式中の粘性係数，熱伝導係数は次の式で置き換

えられる． 

𝜇 → 𝜇 + 𝜇𝑡 

𝜅 =  𝜇 + 𝜇𝑡
𝑃𝑟

𝑃𝑟𝑡
                   (3) 

 

上記のモデルに対し，𝑆̂の評価式を次のように修正したモデル

(SA-noft2-R)も実装する． 

𝑆̂ = 𝑚𝑖𝑛(𝑆, Ω) +
𝑀∞

𝑅𝑒∞

𝑣̂

𝜅2𝑑2
𝑓𝑣2           (4) 

ここでSはひずみ速度を表し，定数𝐶𝑟𝑜𝑡 = 1としている． 

SA-noft2-R に対して非線形モデルとなる QCR(Quadratic 

Constitutive Relation)の 2000 年バージョンを加味したモデルが

SA-noft2-R-QCR2000である．このモデルでは，乱流粘性応力を

次の式で置き換える． 

𝜏𝑖𝑗,𝑄𝐶𝑅 = 𝜏𝑖𝑗 − ⌊𝑂𝑖𝑘𝜏𝑗𝑘 + 𝑂𝑗𝑘𝜏𝑖𝑘⌋        (5) 

右辺第一項が従来の線形の項であり，第二項が非線形項である． 

ここで， 

𝜏𝑖𝑗 = 2
𝑀∞

𝑅𝑒∞
𝜇𝑡 (𝑆𝑖𝑗 −

1

3

𝜕𝑢𝑘
𝜕𝑥𝑘

𝛿𝑖𝑗) , 𝐶𝑐𝑟𝑙 = 0.3 

𝑂𝑖𝑘 = 2𝑊𝑖𝑘 √
𝜕𝑢𝑚

𝜕𝑥𝑛

𝜕𝑢𝑚

𝜕𝑥𝑛
⁄ ,𝑊𝑖𝑘 =

1

2
(
𝜕𝑢𝑖

𝜕𝑥𝑘
−
𝜕𝑢𝑘

𝜕𝑥𝑖
)     (6) 

√
𝜕𝑢𝑚
𝜕𝑥𝑛

𝜕𝑢𝑚
𝜕𝑥𝑛

= √𝑢𝑥
2 + 𝑢𝑦

2 + 𝑢𝑧
2 + 𝑣𝑥

2 + 𝑣𝑦
2 + 𝑣𝑧

2 + 𝑤𝑥
2 + 𝑤𝑦

2 +𝑤𝑧
2 

 境界の値は，FaSTARの推奨値を指定した場合， 

𝑣∞̂ = 3.0𝑣∞, 𝑣𝑤𝑎𝑙𝑙̂ = 0               (7) 

 

となり，計算の初期値にも使用される． 

 次に，流体方程式移流項であるHILLEWスキームについて説明

する．この手法は，2つの特性波で近似して解く安定な手法であ

り，強い膨張を伴う流れに対して有効である Einfeld が提案した

HLLEスキームを大林，和田らが改良した手法であり，以下のよ

うに示される． 

𝐹𝑛 = [𝑓1𝑎 (
1
𝑢
𝐻
)

𝑎

+ 𝑓1𝑏 (
1
𝑢
𝐻
)

𝑏

+ (

0
𝑝𝑎 + 𝑝𝑏 + 𝛿2

𝛿3

)]   (8) 

𝑓1𝑎 = 𝜌𝑎(𝑢𝑎 + 𝜆1̂) + 𝛿1, 𝑓1𝑏 = 𝜌𝑏(𝑢𝑎 − 𝜆1̂) + 𝛿1 

𝛿1 = −
(𝜆+̂

∆𝑝
𝑐̅
+ 𝜆−̂𝜌̅∆𝑢)

2𝑐̅
, 𝛿2 = −(𝜆

+̂𝜌̅∆𝑢 + 𝜆−̂
∆𝑝

𝑐̅
) 

𝛿3 = −(𝜆1̂∆𝑝 + 𝑢̅𝛿2) 

𝜆+̂ =
𝜆2̂ + 𝜆3̂
2

− 𝜆1̂, 𝜆
−̂ =

𝜆2̂ − 𝜆3̂
2

 

ここで， 

 

𝜆1̂ =
𝑏+ + 𝑏−

𝑏+ − 𝑏−
𝑢𝑎𝑣𝑒 − 2

𝑏+𝑏−

𝑏+ − 𝑏−
− 2𝛿𝑚𝑖𝑛(𝑏+, 𝑏−) 

𝜆2̂ =
𝑏++𝑏−

𝑏+−𝑏−
(𝑢𝑎𝑣𝑒 + 𝑐𝑎𝑣𝑒) − 2

𝑏+𝑏−

𝑏+−𝑏−
         (9) 

𝜆3̂ =
𝑏+ + 𝑏−

𝑏+ − 𝑏−
(𝑢𝑎𝑣𝑒 − 𝑐𝑎𝑣𝑒) − 2

𝑏+𝑏−

𝑏+ − 𝑏−
 

𝑏+ = max (0, 𝑏𝑅) 

𝑏− = min(0, 𝑏𝐿) 

𝑏𝑅 = max(𝑢𝑎𝑣𝑒 + 𝑐𝑎𝑣𝑒 , 𝑢𝑛𝑏 + 𝑐𝑏) 

𝑏𝐿 = min(𝑢𝑎𝑣𝑒 − 𝑐𝑎𝑣𝑒 , 𝑢𝑛𝑎 − 𝑐𝑎) 

 

であり，bで用いた平均値(ave)はRoe平均を用いた． 

また，FaSTARではパラメータ𝛿を次のように算出する． 

𝛿 = 𝑚𝑖𝑛 [
𝜌𝑎(𝑢𝑎−𝑏

𝑅)+𝜌𝑏(𝑏
𝐿−𝑢𝑏)

𝜎1(𝑏
𝑅−𝑏𝐿)

,
1

2
]         (10) 

𝜎1 = |𝜌𝑏 − 𝜌𝑎 − ∆′𝑃 𝑐𝑎𝑣𝑒
2⁄ | 

∆′𝑃

= 𝑚𝑎𝑥[|𝑃𝑏 − 𝑃𝑎|,max(𝑆𝑤𝑎𝑆𝑐𝑎|𝑔𝑟𝑎𝑑𝑃𝑎|, 𝑆𝑤𝑏𝑆𝑐𝑏|𝑔𝑟𝑎𝑑𝑃𝑏|)] 

・sign(𝑃𝑏 − 𝑃𝑎) 

𝑆𝑤𝑎 = {
0.5 𝑓𝑜𝑟 𝑢・𝑔𝑟𝑎𝑑𝑃𝑎 > 0

0.0 𝑓𝑜𝑟 𝑢・𝑔𝑟𝑎𝑑𝑃𝑎 < 0
 

𝑆𝑐𝑎 =

{
 

 1.0 𝑓𝑜𝑟 |𝑔𝑟𝑎𝑑𝑃𝑎| −
4000

𝛾
> 0

0.0 𝑓𝑜𝑟 |𝑔𝑟𝑎𝑑𝑃𝑎| −
4000

𝛾
< 0

 

 

 時間積分法には，LU-SGS法を用いて計算を行う． 

 

３．計算条件 

今回の研究で行う計算条件をTable 1に示す． 

Table 1 計算条件 

マッハ数 2.0, 4.0, 6.0 

迎角(AoA) -5, 0, 5, 10, 15, 20 

基準面積 3.14 × 10−2m2 

基準長(𝐿𝑟𝑒𝑓) 344.8mm 

モーメント基準点 58%𝐿𝑟𝑒𝑓 

 

 本研究では，飛行高度10㎞を想定して計算を行った．この高度

での一様流条件は以下の式を用いて算出する． 

𝐻 =
𝑟0𝑍

𝑟0 + 𝑍
(km) 

𝜌 =
0.0034837𝑃

𝑇 + 273.15
 (kg m3⁄ ) 

𝑇 = 15 − 6.5𝐻 (℃) 

𝑎 = 20.0468√(𝑇 + 273.15) (m s⁄ ) 

𝑃 = 101325 × (
288.15

𝑇 + 273.15
)
−5.256

(Pa) 

𝜇 = 1.458 × 10−6 ×
(𝑇 + 273.15)1.5

𝑇 + 383.55
 (N ∙ s m2⁄ ) 

ここで，Z は高度，𝑟0は北緯 45 度での地球の半径である

6356.766kmを示している．対流圏である高度11km以下の範囲で

あれば，上式で高度に対する一様流条件を近似計算することがで

きる． 

作成した計算モデルは，先行研究(3)で用いられてきたモデルに

対して頭部の形状を胴体下面が迎角0度の時に一様流に対して水

平になるように設計した．先行研究の模型の Blunt Nose 形状，

Sharp Nose形状をそれぞれFig. 1, Fig. 2に示す． 
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Fig. 1 Blunt Nose形状（先行研究模型） 

 

 

Fig. 2 Sharp Nose形状（先行研究模型） 

 

また，本研究で作成した計算モデルの Blunt Nose 形状，Sharp 

Nose形状の側面図をそれぞれFig. 3, Fig. 4に示す． 

 

 

Fig. 3 Blunt Nose形状（本研究で作成した機体モデル） 

 
Fig. 4 Sharp Nose形状（本研究で作成した機体モデル） 

 

Sharp Nose形状の胴体先端部はBlunt Nose形状の胴体先端部に

対して1/10の直径の半球となっている． 

現段階では，まず試計算として Re 数を低くして計算する目的

で，模型サイズの1/10の大きさの計算モデルを用いてシミュレー

ションを行っている．作成した計算格子の概略をFig. 5に示す．

また，計算を行う際のモデルの cell 数，point 数，Re 数，計算時

間をTable 2に示す． 

 

Fig. 5 計算格子概略図 

 

機体モデルに迎角をつける際は適宜境界条件を変更する必要が

ある． 

 

Table 2 格子点数，レイノルズ数および計算時間 

Cells 56,054,034 

Points 9,557,382 

Re数 6,822,000 (M=2.0) 

計算時間 約72時間 (4 vnode) 

 

４．計算結果及び考察 

Blunt Nose形状について，Mach=2.0の時の機体表面の圧力分布

をFig. 6に示す．各Mach数の contour図をFig. 7~9に，抗力係数

（CD），揚力係数（CL），モーメント係数（Cm），揚抗比（L/D)

をTable. 3に示す． 

 

 
Fig. 6 機体表面の圧力分布(Mach=2.0, AoA=0) 

 

 
Fig. 7 Mach contour(M=2.0, AoA=0) 

 

 
Fig. 8 Mach contour(M=4.0, AoA=0) 

 

 
Fig. 9 Mach contour(M=6.0, AoA=0) 
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Table 3 各速度条件での空力係数（AoA=0） 

Mach CD CL Cm L/D 

2.0 0.0456 0.0248 -0.0185 0.544 

4.0 0.0320 0.0068 -0.0067 0.212 

6.0 0.0287 0.0036 -0.7× 10−4 0.125 

 

次に Blunt Nose 形状について，Mach=2.0 で迎角を AoA=-5~20

に変化させた場合の抗力係数（CD），揚力係数（CL），モーメン

ト係数（Cm），揚抗比（L/D)をTable 4に示す．また，各迎角にお

ける抗力係数（CD），揚力係数（CL），揚抗比（L/D)の推移を

Fig.10~12に示す． 

 

Table 4 各迎角での空力係数（Mach=2.0） 

AoA CD CL Cm L/D 

-5 0.0488 -0.0702 0.0125 -1.438 

0 0.0456 0.0248 -0.0185 0.544 

5 0.0572 0.1210 -0.0502 2.115 

10 0.0851 0.2222 -0.0805 2.611 

15 0.1336 0.3300 -0.1068 2.470 

20 0.2054 0.4373 -0.1327 2.129 

 

 

Fig.10 Mach=2.0におけるCD-AoA(Blunt Nose形状) 

 

 

Fig.11 Mach=2.0におけるCL-AoA(Blunt Nose形状) 

 

Fig.12 Mach=2.0におけるL/D-AoA(Blunt Nose形状) 

 

 Fig. 6 より機体頭部と翼前縁部から衝撃波が発生していること

が確認できる．これはFig. 7からも明らかであり，斜め衝撃波後

方の圧力も理論値に近い値となっている．Fig. 8, 9においても同様

のことが言える． 

 Table 3よりBlunt Nose形状ではAoA=0の時，マッハ数が大き

くなるほど CD が小さくなっていくが，それ以上に CL が小さく

なるので，揚抗比の値が小さくなる．つまり，Blunt Nose形状は

極超音速での飛行より超音速域の飛行に適していると推測できる． 

Blunt Nose 形状で Mach=2.0 で飛行する際には Fig. 12 より

AoA=10が最適であると言える．その時のMach contourをFig. 13

に示す． 

 

 
Fig.10 Mach contour(M=2.0,AoA=10) 

 

５．結論および今後の予定 

  本研究では，完全再使用型宇宙往還機の機体頭部形状を変更

することによる空力性能向上を目指して，数値シミュレーショ

ンを試みた．今後の予定として，以下の項目が挙げられる． 

・ 実験模型と同じサイズでシミュレーションが行えるように計

算格子を再構築し，レイノルズ数を合わせた計算を行う． 

・ Sharp Nose形状のモデルで計算を行う． 

・ Elevonを翼につけた形状で計算を行う． 
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